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ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ 
ФИЗИКО-ХИМИЧЕСКИХ ПРОЦЕССОВ 
В УДАРНОМ СЛОЕ ВДОЛЬ 
ТРАЕКТОРИИ ВОЗВРАЩАЕМОГО 
АППАРАТА В ВОЗДУШНОЙ 
АТМОСФЕРЕ

NUMERICAL STUDY OF  
THE PHYSICAL AND CHEMICAL 
PROCESSES IN THE SHOCK  
LAYER ON THE TRAJECTORY  
OF THE RETURNED VEHICLE  
IN AIR ATMOSPHERE
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В статье представлены методы и результаты 
расчётов обтекания возвращаемого аппарата 
с учётом физико-химических процессов в поле 
течения на участке аэродинамического 
торможения в атмосфере Земли. Исследуются 
модели химических процессов, происходящих 
в ударном слое у поверхности аппарата, 
соответствующие различным начальным 
и граничным условиям.

Ключевые слова: возвращаемый аппарат; 
траектория; атмосфера; ударный слой;  
граничные условия;  
равновесные и неравновесные химические реакции.

The paper presents the methods and results  
of the calculation of the flow around of  
the returned apparatus and the physical  
and chemical processes in flow field on  
the trajectory of the returned vehicle in atmosphere  
of Earth. The models of chemical processes  
occurring in the shock layer at the surface  
of the apparatus, corresponding to different  
initial and boundary conditions.

Key words: returned vehicle;  
trajectory; atmosphere; shock layer;  
boundary conditions;  
equilibrium and non equilibrium chemical reactions.

введение
Одной из актуальных задач космических исследо-

ваний,  проводимых  в  рамках межпланетных  экспе-
диций АО «НПО Лавочкина» наряду с контактными 
(дистанционными)  исследованиями  планет Солнеч-
ной системы (Ефанов В.В., Мартынов М.Б., Карча-
ев Х.Ж., 2017), является забор грунта с поверхности 
планеты и его доставка на Землю. В этой связи перед 
создателями межпланетных станций возникает слож-

ная  задача  по  возвращению  космического  аппарата 
с грунтом на Землю, что сопряжено с входом аппара-
та в атмосферу Земли и воздействием на его поверх-
ность  значительных  тепловых  и  силовых  нагрузок 
с  протеканием  сопутствующих  движению  в  атмос-
фере сложных физико-химических процессов.
Этап  аэродинамического  торможения  возвраща-

емого  аппарата  (ВА)  является  одним  из  наиболее 
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значимых, поскольку от него зависит успех всей экс-
педиции по доставке грунта на Землю. В этой связи 
актуальным является численное исследование и ре-
шение проблем проектирования подобных перспек-
тивных ВА (Голомазов М.М., Иванков А.А., 2017).
С момента входа ВА в атмосферу Земли и до посад-

ки на её поверхность в значительной степени меня-
ются условия полёта в атмосфере, а вместе с ними – 
физические и математические модели, описывающие 
течение газа возле аппарата. На участке аэродинами-
ческого торможения, на котором скорость полёта ВА 
меняется  от  максимальной  гиперзвуковой  до  малой 
сверхзвуковой, под воздействием значительных тем-
ператур и давлений в потоке газа протекают различ-
ные  химические  реакции  в  области  между  отошед-
шей ударной волной и поверхностью аппарата.
При  спуске  по  баллистической  траектории  время 

релаксации  поступательных,  вращательных  и  коле-
бательных  степеней  свободы  частиц  газовой  среды 
много  меньше  характерного  газодинамического  вре-
мени, и поэтому степени свободы находятся в равно-
весном состоянии. На больших высотах атмосферное 
давление незначительно, и химические реакции здесь 
протекают неравновесным образом. Точную границу 
изменения характера протекания реакций определить 
невозможно из-за их большого числа, различных диа-
пазонов температур и характерного времени протека-
ния реакций. Таким образом, расчёт траектории тор-
можения ВА в плотных слоях атмосферы состоит из 
последовательных этапов, каждый из которых опреде-
ляется характером протекания химических реакций.

1. Постановка задачи
Математическая  модель  стационарного  течения 

газа около возвращаемого аппарата включает систе-
му уравнений газовой динамики, граничные условия 
для газодинамических функций, систему уравнений 
химической кинетики и начальные условия для кон-
центраций компонентов газа.
Для  описания  течения  в  ударном  слое  использу-

ются  уравнения  газовой  динамики,  которые  имеют 
следующий вид (Голомазов М.М и др., 2011; Голома-
зов М.М., Финченко В.С., 2013):
(ρV, ∇)V+∇p=0 – уравнение Эйлера;

∇(ρV)=0 – уравнение неразрывности;   (1)

V2/2+H(T, yi)=(V2/2+H)∞ – уравнение энергии;

 – уравнение состояния газа,

где ρ – плотность  газа; V  –  вектор скорости  газа; 
p – давление газа; H – энтальпия; T – температура; 
yi – мольно-объёмная концентрация  i-й  компоненты 
смеси; R – универсальная газовая постоянная; μ – мо-
лекулярный вес смеси газов.

Область решения  задачи обтекания ВА ограничи-
вается  ударной  волной  и  поверхностью  аппарата. 
В  качестве  границы  в  сверхзвуковой  области  тече-
ния газа выбирается предельная характеристическая 
поверхность  в  соответствии  с  теоремой  Трикоми 
о существовании и единственности решения для ли-
нейного уравнения в частных производных второго 
порядка смешанного типа.
На границах области решения задачи задаются сле-

дующие граничные условия (Голомазов М.М., Иван-
ков А.А., 2018):
На ударной волне:
(ρVn)s=(ρVn)∞, (Vt)s=(Vt)∞, [p+ρ(Vn)2]s=[p+ρ(Vn)2]∞,
(H+VV/2)s=(H+VV/2)∞,
где n и t – единичные векторы нормали и касатель-

ной к ударной волне; индекс «∞» относится к вели-
чинам перед ударной волной, индекс «s» – к величи-
нам за ударной волной.
На поверхности тела используется граничное усло-

вие непротекания
(Vn)=0,
где n – вектор нормали к поверхности тела.
На  предельной  характеристической  поверхности 

задаётся  условие  непрерывности  производной  по 

нормали  , где n – вектор нормали к характеристи-
ческой поверхности.
В  результате  анализа  состава  реагирующего  газа 

в условиях движения аппарата в атмосфере Земли с 
первой космической скоростью выбран оптимальный 
набор из пяти компонентов, участвующих в химиче-
ских реакциях: молекулы и атомы азота N2, N и кис-
лорода  O2,  O,  молекулы  окиси  азота  NO  (Голома-
зов М.М., 2008). При скоростях входа больше первой 
космической скорости необходимо добавить процес-
сы ионизации атомов и компоненты – ионизованные 
молекулы азота N2

+, кислорода O2
+ и электроны «e».

Для определения химического состава и термоди-
намических функций используется  система уравне-
ний химической кинетики в виде

V∇yi=wi(p, T, yi), i=1,…,5,  (2)
и  условия  сохранения  количества  вещества  и  элек-
тронейтральности, где wi – скорость изменения кон-
центрации i-й компоненты газовой смеси.
Для системы уравнений (2) на ударной волне обыч-

но задаются начальные условия сохранения мольной 
доли  компонентов  xi  (отношение  количества  молей 
i-й газовой компоненты к общему количеству молей 
вещества  в  1 м3  смеси)  –  xi=ni/n,  где ni  и n  –  коли-
чество частиц в 1 м3. Эти условия справедливы для 
параметров  в  набегающем  потоке,  для  которых  ха-
рактерное время газодинамических процессов много 
меньше времени релаксации каждой химической ре-
акции, т.е. для неравновесных химических реакций.
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Скорость  изменения  концентрации  i-й  компонен-
ты  смеси  зависит  от  констант  скоростей  реакций, 
которые  могут  различаться  на  несколько  порядков 
при одинаковых значениях температуры и давления 
в  газе.  В  результате  этого  часть  реакций  протекает 
равновесным  образом,  и  для  концентраций  компо-
нентов этих реакций необходимо задавать другие на-
чальные условия.
Следует  отметить,  что  выделение  ударной  волны 

позволяет  решить  поставленную  задачу  в  строгой 
математической постановке.

2.   Исследование влияния химических 
процессов на траекторию ВА

При входе ВА в атмосферу с первой космической 
скоростью в ударном слое протекают в основном ре-
акции диссоциации и обменные реакции.
На  рисунке  1  приведены  равновесные  концен-

трации  компонентов  в  воздухе  при  температуре  до 
12000  K  по  данным  таблиц  (Кузнецов Н.М.,  1965). 
Видно, что при большой плотности газа реакции дис-
социации протекают при температуре до T=12000 K. 
Распад молекул кислорода O2 практически заверша-
ется до начала процесса диссоциации азота N2.

рисунок 1. Равновесные концентрации компонентов 
в воздухе

Концентрация  окиси  азота  NO  незначитель-
на  при  относительной  плотности  газа  ρ/ρ0<0–2,  
ρ0=1.2924 кг/м3, а именно такие значения плотности 
достигаются в ударном слое при входе ВА в атмосфе-
ру Земли с первой космической скоростью.
На  рисунке  2  представлено  изменение  эффектив-

ного показателя адиабаты γ в зависимости от значе-
ний температуры в пределах 1400 K<T<41000 K для 
диапазона значений плотности газа ρ/ρ0 от 10–6 до 30. 
Видно, что в ударном слое из-за химических процес-
сов резко меняется состав газовой смеси.
В работе (Голомазов М.М., Иванков А.А., 2012) про-

ведено исследование определения  высоты перехода 
от  неравновесного  течения  к  равновесному. Прово-
дились расчёты траектории ВА сегментальной фор-
мы  с  радиусами  сферы  и  кромки  соответственно 
Rc=Dм, r0=0.05Dм и диаметром миделя Dм=1 м в пред-
положении равновесности  (кривые 1)  или неравно-
весности химических реакций (кривые 2) вдоль тра-
ектории при входе со скоростью 7.5 км/с (рисунок 3).
Из-за  различия  начальных  условий  для  концен-

траций  компонентов  на  ударной  волне  для  участка 
траектории 0<t<45 c  заметно различие в величинах 
температуры T, концентрации молекул азота N2 в точ-
ке поверхности полного торможения газа, а также в 
отходе ударной волны Δ и в коэффициенте лобового 
сопротивления  cx.  На  участке  траектории  5<t<37  c 
молекулы  кислорода  O2  практически  отсутствуют 
в ударном слое для равновесного и неравновесного 
газа, т.е. для реакции вида O2=O+O можно задавать 
условие равновесия на ударной волне.
Для участка траектории в моменты времени t>45 c 

все величины концентраций химических компонен-
тов и другие параметры практически совпадают для 
равновесного (кривая 1) и неравновесного (кривая 2) 
режимов в поле течения, а при t>60 с газ является со-
вершенным. Следует отметить, что характер проте-
кания химических реакций в меньшей степени вли-
яет на величину давления газа в ударном слое и на 
значения  коэффициентов  сопротивления cx  и  подъ-
ёмной силы cy.

рисунок 2. Зависимость эффективного показателя адиабаты от температуры и плотности
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рисунок 3. Изменение температуры и концентраций за ударной волной вдоль траектории ВА

На  рисунке  4  приведён  график  зависимости  этих 
коэффициентов  от  угла  атаки  в  начальный  момент 
торможения ВА в атмосфере, когда химические реак-
ции являются неравновесными. Значение коэффици-
ента cx для неравновесного случая (кривые красного 
цвета)  меньше  его  равновесного  значения  (кривые 
чёрного цвета) на величину около 0.06 для углов ата-
ки от 0 до 15°, что составляет около 4%. Значения ко-
эффициентов подъёмной силы cy при этом совпадают 
с высокой точностью.

При более высоких скоростях входа ВА возрастает 
температура в ударном слое и начинают происходить 
реакции ионизации молекул вида
O+O=O2

++e, N+N=N2
++e.

На рисунке 5 представлен график зависимости рав-
новесных значений концентраций молекул азота N2, 
ионов азота N+ и электронов e от температуры газа 
для значений плотности ρ/ρ0=10–2…10–5. При темпе-
ратуре T>7000 K газ, состоящий в основном из ато-
мов кислорода O и азота N, ионизуется, и степень ио-
низации  характеризуется  величиной  концентрации 
электронов xe, т.е. при входе ВА со скоростью больше 
первой космической на начальном этапе спуска необ-
ходимо учитывать процессы ионизации газа.

рисунок 4. Аэродинамические характеристики ВА рисунок 5. Степень ионизации воздуха
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3.   Расчёт траектории ВА 
космического аппарата 
«ФОБОС-ГРУНТ»

Рассматриваемая форма ВА, предназначенного для 
доставки грунта с поверхности Фобоса, относится к 
классу затупленных конических тел. ВА состоит из 
лобового экрана в виде затупленного конуса с углом 
при вершине 90° и конической крышки. Масса аппа-
рата m=7.5 кг, диаметр миделя Dм=0.45 м, расстояние 
центра масс от  критической  точки лобового  экрана 
xцм=0.131 м, радиус сферического затупления конуса 
Rc=0.25 Dм, радиус закругления кромки r0=0.0334 Dм.
На рисунке 6 представлена физическая картина об-

текания ВА для двух значений скорости в набегаю-
щем потоке V∞=0.6 и 3.5 км/с.

рисунок 6. Физическая картина обтекания ВА

Положение и форма ударных волн и звуковых ли-
ний резко различаются, что обусловлено протеканием 
физико-химических  процессов  при  больших  скоро-
стях. Если при скорости V∞=0.6 км/с в большей ча-
сти ударного слоя течение газа является дозвуковым 
вплоть  до  закругления  кромки,  то  при V∞=3.5  км/с 
дозвуковое  течение  сосредоточено  около  сфериче-
ского затупления, а в окрестности конической части 
течение становится сверхзвуковым. Ударная волна за 
сферическим  затуплением  имеет  коническую  фор-
му, как в случае острого конуса. Звуковая точка при 
увеличении скорости перемещается с тороидального 
закругления  на  коническую  поверхность,  прибли-
жаясь к точке сопряжения конуса со сферой, и при 
V∞>3.5  км/с  трансзвуковая  зона  ударного  слоя  рас-
положена целиком на сферическом затуплении, чем 
объясняется различие в коэффициентах сопротивле-
ния для этих двух случаев.
На  рисунке  7  приведены  результаты  расчёта  тра-

ектории ВА при скорости входа V=11.8 км/с. В этом 
расчётном  случае  химические  процессы  влияют 
не  только на  структуру  течения  за  ударной волной, 
но  и  на  распределение  давления  в  ударном  слое. 
На начальном участке траектории (до момента вре-
мени  t=10 c)  коэффициент лобового  сопротивления 
cx≈0.93. На следующем участке траектории коэффи-
циент cx резко возрастает до величины 1.31 в резуль-
тате  изменения  характера  течения  в  ударном  слое, 
при котором звуковая точка течения на поверхности 
ВА переходит со сферического затупления на закру-
гление кромки.

рисунок 7. Траектория ВА при скорости входа 
V=11.8 км/с

На рисунке 8 приведены результаты расчёта вдоль 
траектории ВА при входе в атмосферу Земли со ско-
ростью V=12.1 км/с для двух расчётных случаев – со-
вершенного газа с показателем адиабаты γ=1.2 и для 
равновесно диссоциирующего воздуха (красные ли-
нии). Коэффициенты сопротивления cx различаются 
незначительно, а траекторные параметры – высота Н 
и дальность полёта L – совпадают.

рисунок 8. Распределения функций вдоль траектории ВА 
при скорости входа V=12.1 км/с

4. Расчёт аэродинамики ВА
На рисунке 3 в разделе 2 были приведены графики 

зависимости коэффициентов сопротивления cx вдоль 
траектории для ВА сегментальной формы с учётом 
равновесного  и  неравновесного  протекания  хими-
ческих  реакций  для  скорости  полета  V=7.5  км/с.  
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Заметное  расхождение  наблюдается  в  величине  ко-
эффициента  сопротивления cx,  но  наибольшая  раз-
ница  –  в  значениях  температуры T  вдоль  всей  тра-
ектории торможения ВА вплоть до момента времени 
t=40 c, когда прекращаются химические реакции.
На  рисунке  9  представлены  данные  в  начальный 

момент  времени  входа  в  атмосферу  Земли  ВА  сег-
ментальной формы на высоте H=100 км с геометри-
ческими  характеристиками  Rc=Dм,  Dм=1  м.  Пред-
ставлены результаты по  распределению давления p 
и  температуры  T  вдоль  нулевой  линии  тока  для 
равновесного  (пунктирная  кривая)  и  неравновесно-
го (сплошная кривая) случая протекания химических 
реакций.  Если  в  масштабе  рисунка  распределения 
давления  совпадают,  то  значения  температуры  раз-
нятся  за  ударной  волной  в  четыре  раза,  а  в  точке 
полного торможения – в 2.5 раза. Здесь же приведён 
график  изменения  концентрации  молекул  кисло-
рода O2  для  неравновесного  случая. При  равновес-
ном  протекании  химических  реакций  молекулы  O2 
отсутствуют.

рисунок 9. Распределение давления, температуры 
и концентрации O2 вдоль нулевой линии тока при t=0

Было  проведено  численное  исследование  этого 
эффекта и показано,  что  основной причиной  суще-
ственного различия в значениях температуры являет-
ся условие для концентраций химических компонен-
тов на ударной волне. При существующих значениях 
температуры и малой плотности газовой среды кон-
центрация молекул азота также существенно отлича-
ется от её величины в набегающем потоке в равно-
весном случае.
На  рисунке  10  для  сравнения  приведены  распре-

деления температуры и концентрации молекул кис-
лорода  вдоль  нулевой  линии  тока  за  ударной  вол-
ной  в  моменты  времени  t=0  (кривые  1)  и  t=17.3  с  

(кривые 2), соответствующих начальному и конечно-
му участкам неравновесного протекания химических 
реакций в ударном слое. Траектория ВА рассчитана 
для угла входа θ=–20°.

рисунок 10. Распределение температуры и концентрации 
O2 вдоль нулевой линии тока при t=0 (кривые 1) и t=17.3 
(кривые 2)

Видно, что величина и характер изменения функ-
ций  значительно  различаются  в  начале  и  в  конце 
неравновесного  участка  траектории.  В  начальный 
момент времени при t=0 концентрация O2 плавно из-
меняется от значения в набегающем потоке до нуля. 
В  момент  времени  t=17.3  с  концентрация  O2  резко 
падает  за  ударной  волной  до  нуля,  принимая  такое 
же значение, как и в равновесном случае. Изменение 
температуры  Т  при  этом  имеет  такой  же  характер, 
что и для концентрации O2, но масштаб этих измене-
ний значительно выше.
Учитывая влияние начальных условий для концен-

траций  газовых  компонентов  на  течение  в  ударном 
слое,  был  проведён  расчёт  траектории  ВА,  для  ко-
торой значения концентраций на ударной волне ва-
рьировались  от  величины  в  набегающем  потоке  до 
равновесных значений.
На рисунке 11 приведены результаты расчётов тра-

ектории ВА для  случая равновесного и неравновес-
ного протекания химических реакций с условиями на 
ударной  волне  xO2=0,  xN2=0.79  и  xN2=0.6. Приведены 
графики температуры T в точке торможения (нижняя 
кривая соответствует равновесному случаю) и коэф-
фициента  сопротивления cx.  Графики коэффициента 
сопротивления для рассчитанных траекторий практи-
чески совпадают, вследствие чего условия в набега-
ющем потоке совпадают в каждый момент времени.

ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ФИЗИКО-ХИМИЧЕСКИХ ПРОЦЕССОВ В УДАРНОМ СЛОЕ  
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рисунок 11. Влияние концентрации N2 на температуру 
за ударной волной

С  уменьшением  значения  концентрации  азота  xN2 
температура торможения приближается к равновес-
ному  значению,  но  не  достигает  его.  Дальнейшее 
уменьшение величины концентрации xN2 на ударной 
волне оказалось невозможным из-за отсутствия схо-
димости итераций при определении формы ударной 
волны.
В начальный момент времени траектории входа из-

за малой плотности набегающего потока неравновес-
ные  величины  концентраций  компонентов  изменя-
ются незначительно от ударной волны к обтекаемой 
поверхности,  и  начальные  условия  для  концентра-
ций на ударной волне можно выбрать таким образом, 
чтобы концентрации и температура имели постоян-
ные  значения. На рисунке 12 представлены резуль-
таты расчёта при  t=0 с начальными значениями от-
носительных  массовых  концентраций  αi  (αi=ρi/ρ, 
ρi – концентрация i-й компоненты) молекул кислоро-
да и азота, равными 0.5 αO2 и 0.5 αN2 в набегающем 
потоке  для неравновесного и  равновесного  случаев 
вдоль нулевой линии тока  (значения координат  ξ=0 
и ξ=1 относятся соответственно к поверхности тела 
и ударной волне).
Одновременное  изменение  условий  для  концен-

траций молекул кислорода и азота приводит к более 
эффективному приближению неравновесных  значе-
ний концентраций и температуры к их равновесным 
величинам.
При входе ВА в атмосферу Земли в поле течения 

не  успевает  устанавливаться  химическое  равнове-
сие, и приходится рассматривать газодинамический 
процесс  одновременно  с  кинетикой  неравновесных 

процессов. В молекулярном газе ионизация начина-
ется  задолго до  конца диссоциации,  поэтому  суще-
ствует область температур, в которой одновременно 
значительны и концентрации электронов, и концен-
трация  молекул.  Примером  может  служить  воздух 
при температурах от 7000 до 15000 К. В этом случае 
существуют более сложные процессы – рекомбина-
ция атомов в молекулу с одновременной ионизаци-
ей (ассоциативная ионизация)  (Зельдович Я.Б., Рай-
зер Ю.П., 2008). В результате диссоциации молекул 
за ударной волной в воздухе происходят следующие 
реакции ассоциативной ионизации:
N+O=NO++e, O+O=O2

++e, N+N=N2
++e.

Было  проведено  исследование  влияния  ассоциа-
тивной  ионизации  на  структуру  течения  в  ударном 
слое на начальном участке траектории, когда хими-
ческие реакции протекают неравновесным образом.
На рисунке 13 приведены графики изменения тем-

пературы  и  концентраций  всех  компонентов  воз-
душной  смеси  вдоль  нулевой  линии  тока  с  учётом 
ассоциативной ионизации в начальный момент  t=0. 
В  результате  ионизации  происходит  уменьшение 
температуры  и  изменение  концентраций  компонен-
тов смеси.
Быстрое увеличение числа атомов азота за ударной 

волной приводит к образованию ионов N2
+, концен-

трация  которых  возрастает  при  приближении  газа 
к поверхности тела, что приводит к падению темпе-
ратуры газа. Поэтому были проведены расчёты с учё-
том ионизации и одновременным изменением усло-
вий для концентраций кислорода и азота на ударной 
волне.
На  рисунке  14  представлено  изменение  темпе-

ратуры  и  массовых  концентраций  a  вдоль  нулевой 
линии  тока  с  ионизацией  при  начальных  данных 
αO2=0.75  αO2∞  и  αN2=0.75  αN2∞.  Видно  существенное 
изменение  величин  по  сравнению  с  рисунком  12, 
температура при этом уменьшилась почти на 5000 K.

рисунок 12. Температура и концентрации компонентов 
газовой смеси в ударном слое для равновесного 
и неравновесного случаев с 0.5αO2 и 0.5αN2
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рисунок 14. Температура и концентрации компонентов 
вдоль нyлевой линии тока в момент t=0

заключение
Представленные  методы  и  результаты  показали, 

что  расчёты  аэродинамики  ВА  на  этапе  аэродина-
мического  торможения  в  атмосфере  Земли  можно 
проводить  по  единой  программе  с  определением 
аэродинамических характеристик и траектории дви-
жения.  Для  расчёта  термодинамических  функций 
в  поле  течения  за  ударной  волной  необходимо  вы-
делять два участка траектории полёта ВА в зависи-
мости от характера протекания химических реакций: 
начальный – неравновесный и завершающий – рав-
новесный.  Наиболее  сложным  является  расчёт  не-
равновесного участка, для которого в общем случае 
необходимо  рассматривать  уравнения  химической 
кинетики  для  96  реакций. Численное  исследование 

позволило определить оптимальный состав химиче-
ских реакций и начальных условий для концентраций 
компонентов газовой среды на ударной волне в зави-
симости от скорости и угла входа ВА в атмосферу.
Представленные методы и результаты могут быть 

использованы  при  проектировании  перспективных 
ВА,  предназначенных  для  доставки  на  Землю  цен-
ных  материалов  и  объектов  (таких,  как,  например, 
грунт с поверхности планеты), полученных в составе 
межпланетных экспедиций.
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Статья посвящена описанию сценария выведения 
аппаратов проекта «ВЕНЕРА-Д». Рассмотрены 
основные аспекты задачи выбора оптимальных 
дат старта. Описывается схема доставки 
орбитального блока на высокоэллиптическую 
орбиту и посадочного блока на поверхность 
Венеры. Обосновываются характеристики выбора 
рабочей орбиты и схемы выведения для обеспечения 
передачи научной информации на Землю 
с аппаратов на поверхности Венеры. Кроме того, 
указывается возможность выведения небольшого 
спутника в окрестность коллинеарной точки 
Лагранжа системы Солнце – Венера и субспутника 
на орбиту основного орбитального аппарата.

Ключевые слова: Венера;  
автоматическая межпланетная станция;  
сценарий проекта; состав миссии.

The article describes the trajectory scenario  
for the VENERA-D mission. The main aspects  
of optimal launch dates are considered.  
A scenario, which enables insertion of  
an orbiter into the highly elliptical orbit  
and the lander on the Venus surface is described. 
Characteristics of the choice for operational  
orbit and scenario ensuring the scientific data  
transfer from the lander being on the Venus surface 
to the Earth are justified. In addition, possibilities  
of transfer of a small satellite into the vicinity 
 of the collinear Lagrangian point of  
the Sun-Venus system, and also a subsatellite into  
the orbit of the main orbiter, are considered.

Key words: Venus;  
automated interplanetary station;  
mission scenario; mission composition.

введение
Задачи  проекта  «ВЕНЕРА-Д»  заключаются  в  из-

учении  поверхности  и  атмосферы  Венеры  с  по-
мощью  космических  аппаратов,  на  борту  которых 
планируется  установить  приборы  для  проведения 
необходимых измерений. В качестве базового вари-
анта  предполагается  вывести  аппараты  на  орбиты 
спутника Венеры и обеспечить доставку спускаемых 
аппаратов  на  поверхность  планеты.  Расширенная 
версия  проекта  включает  в  себя  также  атмосфер-
ную платформу для исследований непосредственно 
в  атмосфере и малые аппараты, функционирующие 
на орбите, аналогичной орбите основного спутника, 
и  в  окрестности  коллинеарных  точек  либрации  си-
стемы Солнце – Венера.

1. Сценарий миссии
Для  доставки  аппаратов  проекта  «ВЕНЕРА-Д» 

рассматривается следующий сценарий. Все элемен-
ты  проекта,  включая  посадочную  и  орбитальную 
части,  выводятся  в  составе  одного  блока  на  пере-
лётную  к Венере  траекторию  с  помощью  носителя 
«Протон-М» или «Ангара-5» с разгонной ступенью 
ДМ-3.  В  качестве  возможного  варианта  также  рас-
сматривается  модификация  с  верхней  водородной 
ступенью  для  носителя  «Ангара-5». На  траектории 
перелёта производится несколько сеансов траектор-
ных измерений с последующими после их обработ-
ки  манёврами  коррекции  траектории.  Управление 
всем блоком на  этом участке полёта  осуществляет-
ся за счёт основного орбитального аппарата. Далее, 
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за трое или более суток до достижения Венеры про-
исходит разделение орбитального и спускаемого ап-
паратов. Спускаемый  аппарат продолжает полёт по 
траектории, обеспечивающей вход в атмосферу. При 
этом корректирующие манёвры спускаемого аппара-
та после отделения не предусмотрены.
Оставшаяся часть перелётного блока переводится 

на пролётную гиперболическую относительно Вене-
ры орбиту за счёт включения двигательной установ-
ки в момент отделения. При достижении окрестности 
Венеры производится манёвр для перевода блока на 
высокоэллиптическую орбиту её спутника. Помимо 
научных задач, орбитальный аппарат выполняет за-
дачи ретранслятора для передачи на Землю научных 
данных, собираемых другими составляющими мис-
сии. Как выглядит достижимое множество  возмож-
ных орбит в системе отсчёта, связанной с Венерой, 
для  практически  одной  и  той  же  орбиты  перелёта, 
показано на рисунке 1. Все эти орбиты имеют одина-
ковое направление вектора скорости аппарата на бес-
конечности  (Эльясберг П.Е.,  1965),  образуя  фигуру 
вращения с осью, проходящей через центр Венеры. 
На достаточно большом расстоянии от планеты мож-
но рассматривать эту фигуру как цилиндр.
С приближением к Венере гиперболические траек-

тории, образующие возможные траектории подлёта, 
достигают перицентров, образующих для выбранно-
го радиуса перицентра окружность, как показано на 
рисунке 2. Выбор конкретного перицентра определя-
ется рядом условий, приводимых ниже.
Заметим, что возможные орбиты спускаемого аппа-

рата выглядят практически так же, как и подлётные 
орбиты  для  составляющих  миссии  доставляемых 
в  окрестности Венеры. Их  отличие  –  более  низкие 
перицентры,  находящиеся  под  поверхностью Вене-
ры, как их называют, условные перицентры.
Манёвр для перевода на эллиптическую орбиту осу-

ществляется  в  районе  перицентра  подлётной  гипер-
болической траектории. Если планируется выведение 

малого космического аппарата в окрестность коллине-
арной точки либрации L1, то включение двигательной 
установки тормозит блок до относительной скорости, 
несколько  ниже  параболической,  а  по  достижении 
соответствующей  величины  скорости  последний  от-
деляется и оказывается на траектории перехода в эту 
область.  Оставшийся  блок,  включающий  основной 
орбитальный аппарат и его малый субспутник, выво-
дится на высокоэллиптическую орбиту спутника Ве-
неры с орбитальным периодом в одни земные сутки и 
высотой перицентра 400 км (соответствующая высота 
апоцентра при этом около 72000 км).

рисунок 1. Семейство подлётных траекторий, соответствующих выбранной траектории перелёта

рисунок 2. Многообразие траекторий подлёта в области 
перицентров для фиксированной относительной скорости 
на бесконечности

СЦЕНАРИЙ И ТРАЕКТОРИЯ МИССИИ «ВЕНЕРА-Д»
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2.   Требования к характеристикам 
аппаратов и рабочей орбите

Для запуска аппаратов «ВЕНЕРА-Д» рассматрива-
ются варианты запуска с 2026 по 2031 год. При этом 
оцениваются возможности перелёта в течение перво-
го  (Левантовский В.И.,  1980) или второго полувит-
ка  гелиоцентрической  траектории. Интервал между 
окнами  старта  для  каждого  варианта  соответству-
ет  синодическому  периоду  движения  Венеры  от-
носительно  Земли,  равному  583.92  земных  суток 
(Wertz James R., 2012).
Оптимизация траекторий ведется по величине им-

пульса  скорости,  необходимого  для  выведения  ап-
парата на рабочую орбиту спутника Венеры, и окна 
старта  определяются  для  интервала  в  две  недели 
в окрестности оптимальной даты старта. В качестве 
рабочей орбиты была выбрана высокоэллиптическая 
орбита  с  высотой  перицентра  400  км  и  периодом 
24  часа.  Кроме  того,  вариант  48-часового  периода 
орбиты также рассматривается.
Выбранный вариант рабочей орбиты должен обе-

спечить  возможность  передачи  информации  на  ос-
новной  спутник  с  посадочного  аппарата  на  этапе 
спуска  в  атмосфере  после  раскрытия  парашюта, 
а также после посадки на поверхность Венеры и по-
следующей передачи данных на Землю.
Кроме  того,  успешный  опыт  реализации  пре-

дыдущих  советских  и  российских миссий  к Вене-
ре  демонстрирует  преимущество  данного  выбора 
орбиты.
Продолжительность жизни основного посадочного 

аппарата, включая фазу его парашютного спуска на 
поверхность, ограничивается высокой температурой 
атмосферы в её нижних слоях, близких к поверхности 
(до 460 градусов по Цельсию), и ожидается в преде-
лах трёх часов; в это время требуется поддерживать 
радиолинию со спутником. Однако для нашего про-
екта  планируется  вместе  с  упомянутым  основным 
аппаратом доставить малый (массой не более 20 кг) 
с ограниченными функциями, но значительно более 
длительным временем работы на поверхности – бо-
лее двух месяцев. Соответственно, для него необхо-
димо обеспечивать возможность передавать инфор-
мацию  на  спутник  в  течение  всего  этого  периода, 
т.е.  их  взаимное  положение  должно  быть  таковым, 
чтобы они максимально долго оставались в пределах 
взаимной видимости.
Что касается планируемой эксплуатации орбиталь-

ного аппарата  (основного спутника), то её длитель-
ность  ожидается  в  пределах  трёх  лет,  что  означает 
выполнение требования по эволюции орбиты: за это 
время  высота перицентра  (на  этот параметр  влияет 
гравитация Солнца) не должна снизиться до величи-
ны менее 350 км.

Дополнительные  ограничения  на  выбор  орбиты 
спутника  возникают  также  для  случая,  когда  при-
нимается вариант проекта с выведением малого ап-
парата в окрестность точки либрации L1, поскольку 
подлётная  траектория,  подходящая  для  выведения 
аппарата на требуемую орбиту спутника, может ока-
заться  неподходящей  для  перехода  в  окрестность 
точки либрации.
Таким образом, выбор приемлемых целевых пара-

метров  используемых  в  проекте  аппаратов  требует 
поиска  компромиссных  их  сочетаний,  включая  сам 
состав экспериментов и аппаратов.

3.   Проектирование траектории 
перелёта и её влияние  
на целевые параметры миссии

Проектом  ставится  задача  посадить  аппарат  в  за-
данный район на поверхности Венеры (точнее говоря, 
два  аппарата:  большой основной  с  временем жизни 
3  часа  и  малый  дополнительный  с  временем  функ-
ционирования  более  двух  месяцев).  Одновременно 
на  орбиту  спутника  должен  быть  выведен  аппарат, 
решающий свои научные задачи и обеспечивающий 
передачу информации с посадочных аппаратов. Как 
дополнительные  составляющие  планируются  суб-
спутник и аппарат в окрестности точки либрации L1.
Двигаясь  по  номинальной  перелётной  гелиоцен-

трической  траектории  в  составе  блока  нескольких 
аппаратов,  спускаемый  аппарат  (внутри  которого 
находятся посадочные) после отделения оказывает-
ся  на  номинальной  траектории  входа  в  атмосферу. 
Его  движение  после  отделения  и  далее  в  атмосфе-
ре происходит без  управляющих воздействий и без 
подъёмной силы (такой вход в атмосферу называют 
баллистическим).
На  этапе  разработки  проекта  определяется  сово-

купность  точек  на  поверхности,  достижимых  при 
выбранной траектории перелёта. При этом точность 
оценок достаточна, если полагать, как это показано 
на рисунках 1 и 2, что все относительные траектории 
подлёта  к  планете  равнозначны  и  характеризуются 
только вектором скорости на бесконечности V∞, ко-
торый может быть размещён вдоль любой образую-
щей на показанном цилиндре. Радиус этого цилиндра 
определяется радиусом перицентра гиперболической 
пролётной траектории, а его ось, как уже говорилось, 
направлена вдоль вектора V∞. Задавая радиус пери-
центра, мы получаем угол между направлением это-
го вектора и направлением в перицентр (Eismont N. 
et al.,  2013). Для  этого  достаточно  применить фор-
мулы кеплерова движения. Применяя те же соотно-
шения, можно по радиусу входа и углу входа  (углу 
между  вектором  скорости  и  местным  горизонтом) 
на этом радиусе получить соответствующий радиус 
перицентра и величину скорости при этом.
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Таким  образом,  для  определяемого  решением  за-
дачи перелёта к Венере вектора  скорости на беско-
нечности  мы  получаем  дату  (время)  прилёта  и  ра-
диус  окружности  на  поверхности,  определяемый 
упомянутым  выше  углом,  если  выбран  угол  входа 
в атмосферу. Выбор этого угла определяется величи-
ной максимальной допустимой перегрузки при вхо-
де, которая при фиксированной скорости входа про-
порциональна  синусу  угла  входа  и  обратной шкале 
высот  на  интервале,  где  достигается  максимальная 
перегрузка. Обращаясь к опыту запусков советских 
аппаратов  «ВЕНЕРА»,  можно  принять  в  качестве 
максимально допустимого её значения 130, которому 
соответствует угол входа около 22 градусов.
С изменением параметров перелётной орбиты, на-

пример дат старта и прилёта, изменяется и положе-
ние  окружностей  посадки  на  поверхности  Венеры. 
При этом величина полезной нагрузки может умень-
шиться,  однако  это  может  быть  платой  за  возмож-
ность  выполнить  посадку  в  более  востребованном 
с точки зрения научных задач месте.

4.   Примеры выбора перелётных 
орбит и их влияние на достижимые 
районы посадки

В таблицах 1 и 2 приведены характеристики  тра-
екторий  перелёта  к  Венере  для  двух  окон  запуска: 
в 2026 и 2031 годах. Траектории перелётов Земля – 
Венера в проекции на плоскость эклиптики для ва-
риантов,  соответствующих  серединам  периодов  за-
пуска, приведены на рисунках 3 и 4.

таблица 1 – Основные характеристики орбит перелёта для окна запуска с 30.05.2026 по 20.06.2026 и окна прилёта 
с 05.12.2026 по 12.10.2026

параметр первая дата окна запуска средняя дата окна запуска последняя дата окна запуска

дата запуска 30.05.2026 09.06.2026 20.06.2026

ΔV1, км/с 3.905 3.881 3.896

V1
∞, км/с 3.93 3.858 3.904

δ1, °
- J2000

- эклиптика
−28.44
−17.64

−38.33
−26.5

−46.17
−33.46

α1, ° 202.5 203.15 203.65

продолжительность полёта, день 189 182 180

угловое расстояние перелёта, °  210.04 206.57 209.05

дата прилёта 05.12.2026 09.12.2026 17.12.2026

ΔV2, км/с 0.899 0.859 0.899

V2, км/с 3.117 2.982 3.118

δ2, °
- J2000

- эклиптика
- экватор Венеры

−12.71
−9.00
−10.17

−0.12
6.66
5.46

13.14
20.76
19.56

α2, ° 186.73 197.25 202.11

рисунок 3. Траектория перелёта со стартом 09.06.2026 
и прилётом 09.12.2026

Траектория перелёта для окна запуска в 2026 году 
соответствует достижению Венеры на втором полу-
витке,  в  2031  –  на  первом.  Соответственно,  время 
перелёта в первом случае 180–189 суток, во втором – 
120–128  суток.  На  протяжении  каждого  из  приво-
димых  в  таблицах  окон  запуска  склонение  вектора 
скорости  на  бесконечности  относительно  экватора 
Венеры (иначе говоря, широта центра окружностей 
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точек входа и положений перицентра) заметно изме-
няется. А именно для 2026  года широта возрастает 
с −10.17 до 19.56 градусов, для 2031 года уменьшает-
ся с 23.54 до −10.15 градусов.
Как видно из представленного рисунка 5, радиус 

окружностей точек посадки равен примерно 75 гра-
дусам,  это  означает,  что  достижима  значительная 
область  широт  Венеры,  включая  полярные.  Для 
других  окон  старта  картина  примерно  та  же.  На-
помним, что указанный радиус  соответствует углу 
входа в 22 градуса, и он уменьшается с уменьшени-
ем этого угла. Уменьшая угол входа, мы уменьшаем 
перегрузку и расширяем область достижимых точек 
посадки, так что окружность достижимых точек по-
садки  превращается  в  кольцо  за  счёт  расширения 
внутрь  первоначальной  окружности.  Здесь  следу-
ет  отметить,  что  уменьшение  угла  входа приводит 
к  росту  возможных  ошибок  достижения  заданной 
точки посадки, что ведёт к ограничению снизу до-
пустимого угла входа.

5.   Связь выбора точек посадки 
и параметров орбиты спутника

Траектории  посадочного  аппарата  и  спутника  до-
стигают окрестности Венеры в составе одного блока 
вплоть до отделения посадочного (спускаемого) ап-
парата. До этого момента у них один и тот же вектор 
скорости на бесконечности.
После отделения посадочного аппарата орбиталь-

ному блоку сообщается импульс, целью которого яв-
ляется его перевод на гиперболическую траекторию 

таблица 2 – Основные характеристики орбит перелёта для окна запуска с 25.05.2031 по 15.06.2031 и окна прилёта 
с 30.09.2031 по 13.10.2031

параметр первая дата окна запуска средняя дата окна запуска последняя дата окна запуска

дата запуска 25.05.2031 04.06.2031 15.06.2031

ΔV1, км/с 3.798 3.787 3.892

V1, км/с 3.601 3.566 3.89

δ1, °
- J2000

- эклиптика
−20.89
−40.02

−11.03
−30.98

3.16
−17.07

α1, ° 122.1 119.66 119.96

продолжительность полёта, день 128 127 120

угловое расстояние перелёта, ° 154.9 159.17 155.8

дата прилёта 30.09.2031 09.10.2031 13.10.2031

ΔV2, км/с 0.95 0.837 0.909

V2, км/с 3.284 2.904 3.15

δ2, °
- J2000

- эклиптика
- экватор Венеры

31.97
24.25
23.54

23.05
10.26
9.75

6.11
−9.77
−10.15

α2, ° 167.15 150.35 137.46

рисунок 4. Траектория перелёта со стартом 04.06.2031 
и прилётом 09.10.2031

относительно Венеры, которая даёт возможность по-
следующим торможением вывести его на высокоэл-
липтическую суточную орбиту спутника Венеры.
Если  отделение  и  последующий  импульс  прово-

дятся  достаточно  далеко  от  Венеры  (более  чем  за 
трое суток), то можно считать, что блок переводится 
на одну из множества пролётных орбит, показанных 
на рисунках 1 и 2. Общим для них является тот факт, 
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рисунок 5. Достижимые точки посадки для окна старта в 2031 году с датами посадки 30.09.2031, 09.10.2031 
и 13.10.2031

рисунок 6. Семейство точек перицентра (красная линия) и посадки (синяя линия), а также примеры точки 
перицентра (0) и посадки (0 и 1) для даты прилёта 17.12.2026
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рисунок 7. Угол места спутника относительно точки посадки аппарата в зависимости от времени, отсчитываемого от 
момента пролёта перицентра

рисунок 8. Длительность ежесуточной (каждые 24 земных часа) видимости аппарата из точки посадки для крайней 
северной (синяя) и экваториальной (оранжевая) точек посадки

что их плоскости проходят через вектор относитель-
ной  скорости на  бесконечности. Выбор конкретной 
плоскости орбиты означает выбор одного параметра, 
т.е. множество представленных на рисунках 1 и 2 ор-
бит  однопараметрическое,  если  принять,  что  пери-
центрическое расстояние уже выбрано.
Как отмечалось выше, главное требование к орби-

те спутника – обеспечение взаимной видимости по-
садочного  аппарата  и  спутника,  начиная  с момента 
раскрытия парашюта, т.е. спутник должен находить-
ся  над  местным  горизонтом  посадочного  аппарата. 
Чтобы выполнить это условие, оптимальным манёв-
ром после отделения посадочного аппарата является 
перевод орбитального аппарата на орбиту с заданной 
высотой  (400 км) с той же плоскостью, что и у по-
садочного аппарата, но двигающегося относительно 
Венеры  в  противоположном  направлении,  т.е.  ки-

нетический  момент  орбиты  спутника  должен  быть 
антиколлинеарен таковому для орбиты посадочного 
аппарата  (Левантовский В.И.,  1980).  При  этом  мо-
дуль вектора  скорости спутника должен быть  скор-
ректирован таким образом, чтобы спутник оказался 
над горизонтом посадочного аппарата не позже рас-
крытия парашюта последнего. Отклонение от этого 
требования приводит к снижению длительности ви-
димости. Это иллюстрируется рисунками 6–8.
На  рисунке  6  показаны  два  варианта  взаимного 

положения перицентра орбиты спутника и посадоч-
ного  аппарата.  В  обоих  вариантах  перицентр  рас-
полагается  на  минимальной широте,  а  посадочный 
аппарат  в  одном  случае  на  максимальной  широте, 
в другом на экваторе. На рисунке 7 показан угол ме-
ста спутника над горизонтом посадочного аппарата 
для максимальной широты (голубая линия) и для эк-

уг
ол

 м
ес

та
, °

дл
ит

ел
ьн

ос
ть

, ч
ас

ы

90

60

30

0

–30

–60

–90

точка посадки 0
точка посадки 1 

точка посадки 0
точка посадки 1 

24

22

20

18

16

14

12

10

8

6

4

2

0

00
:1

0

01
:1

0

02
:1

0

03
:1

0

04
:1

0

05
:1

0

06
:1

0

07
:1

0

08
:1

0

09
:1

0

10
:1

0

11
:1

0

12
:1

0

13
:1

0

14
:1

0

15
:1

0

16
:1

0

17
:1

0

18
:1

0

19
:1

0

20
:1

0

21
:1

0

22
:1

0

23
:1

0

время от перицентра, ЧЧ:ММ

дата, ММ-ДД

00:14:38.512 16:16:41.377

12
-1

7

12
-2

4

12
-3

1

01
-0

7

01
-1

4

01
-2

1

01
-2

8

02
-0

4

02
-1

1

02
-1

8

02
-2

5

03
-0

4

03
-1

1

03
-1

8

03
-2

5

04
-0

1

04
-0

8

04
-1

5

04
-2

2

04
-2

9

05
-0

6

05
-1

3

05
-2

0

05
-2

7

06
-0

3

06
-1

0

06
-1

7

06
-2

4

07
-0

1

07
-0

8

07
-1

5

07
-2

2

07
-2

9

08
-0

5

08
-1

2



18

ватора (оранжевая линия) в зависимости от времени. 
Время отсчитывается от момента прилёта спутника 
в перицентр; предполагается, что в этот момент по-
садочный  аппарат  уже  находится  в  заданной  точке 
на высоте 100 км над поверхностью. Видимость для 
случая  максимальной  широты  наступает  примерно 
через 14 минут. Это даёт величину, на которую нуж-
но скорректировать время прибытия в зону видимо-
сти орбитального аппарата. Далее видимость длится 
более 16 часов.
При этом угол места в течение первого часа дости-

гает 90 градусов. Аппарат на экваторе в течение это-
го времени не виден.
Для малого долгоживущего аппарата была рассчи-

тана продолжительность видимости в течение суток 
на  протяжении  240  суток  (венерианского  года),  ри-
сунок  8. Как  видно  из  рисунка,  для  положения  по-
садочного  аппарата  на  максимальной  широте  еже-
суточная  видимость  в  течение  венерианского  года 
нигде не уменьшается ниже 14 часов, в то время как 
для экваториального случая в течение примерно по-
ловины  венерианского  года  видимость  достигается 
на  уровне  более  22  часов.  Остальное  время  види-
мость менее часа или спутник с посадочного аппара-
та не наблюдается.
Таким образом, наиболее благоприятным выбором 

сочетания наклонения орбиты и положения аппарата 
на поверхности является близкое к полярному.
Выбор такого наклонения не противоречит требо-

ваниям по эволюции орбиты, поскольку это не при-
водит  к  снижению  высоты  перицентра.  Это  иллю-
стрируется  рисунком  9,  где  представлены  функции 
радиуса перицентра от времени полёта для трёх на-
чальных наклонений орбиты к экватору Венеры. От-
метим, что при этом значение большой полуоси оста-
ётся  неизменным,  что  означает  снижение  радиуса 

апоцентра на величину роста перицентра. Таким об-
разом, условия передачи информации с поверхности 
планеты с течением времени миссии улучшаются.

заключение
Приведённый  анализ  показывает,  что  задача мис-

сии  по  перелёту  космического  аппарата  к  Венере 
с последующим переходом его на высокоэллиптиче-
скую орбиту спутника Венеры с периодом в земные 
сутки,  высотой перицентра 400 км и доставкой по-
садочного аппарата на поверхность решаема с помо-
щью располагаемых средств ракетной  техники  (но-
ситель  «Протон-М»  с  разгонным  блоком  ДМ3  или 
«Ангара-5» с водородной разгонной ступенью). При 
этом  заданные  технические  ограничения  выполня-
ются,  включая  достижение  требуемых  районов  по-
садки и обеспечение условий передачи информации 
на Землю через спутник Венеры. Последнее условие 
выполняется как для случая основного посадочного 
аппарата с временем эксплуатации 3 часа, так и для 
долгоживущей малой станции на поверхности с вре-
менем работы на поверхности Венеры не менее двух 
месяцев.
Было показано, что выбираемые параметры орби-

ты  спутника  позволяют  удовлетворить  требования 
по времени баллистического существования спутни-
ка (более 3 лет) с возможностью существенного его 
продления,  поскольку  эволюция  параметров  орби-
ты  под  воздействием  гравитации  Солнца  включает 
в себя рост высоты перицентра.
Установлено,  что  в  ходе  выполнения  операций 

перевода  аппарата  с  пролётной  орбиты  на  орбиту 
спутника  Венеры  возможно  вывести  дополнитель-
ный малый  аппарат на  орбиту  в  окрестность  точки 
либрации L1. При этом возможно реализовать соот-
ветствующий манёвр отделением этого аппарата по-
сле достижения импульса торможения около 500 м/с, 
т.е. до выведения орбитального аппарата на траекто-
рию спутника.
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рисунок 9. Эволюция радиуса перицентра орбиты 
спутника в зависимости от времени полёта для 
наклонений к экватору 75, 90 и 105 градусов
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ПЕРСПЕКТИВЫ НАЗЕМНЫХ 
И ВНЕАТМОСФЕРНЫХ 
ИССЛЕДОВАНИЙ КОМЕТ И МЕТЕОРОВ 
В ЭПОХУ ПОСЛЕ МИССИИ ROSETTA

PROSPECTS OF TERRESTRIAL AND 
EXOATMOSPHERIC INVESTIGATIONS 
OF COMETS AND METEORS IN THE 
POST-ROSETTA MISSION ERA

В статье рассмотрены современное состояние и 
перспективы кометных и метеорных исследований. 
Особое внимание уделено научным задачам, 
решаемым с помощью космических миссий.

Ключевые слова: спектроскопия; кометы; 
ультрафиолетовые исследования;  
химический состав комет.

In this paper we review current state and prospects of 
comet and meteor studies. We pay a special attention 
to scientific tasks that should be solved with a help of 
space missions.

Keywords: spectroscopy; comets;  
ultraviolet research;  
comet chemical composition.

введение
Одним  из  важнейших  направлений  астрономи-

ческих  исследований  последних  двух  десятилетий 
являются экзопланеты (Fossati L. et al., 2014). Мис-
сия NASA Kepler, запущенная на орбиту в 2008 году 
и до сих пор продолжающая свою работу, совершила 
практически революцию в таких исследованиях, на 
три порядка увеличив количество объектов исследо-
вания. Астрономы получили возможность наблюдать 
структуру сформировавшихся планетных систем из-
вне, в отличие от изучения нашей Солнечной систе-
мы,  которое  мы  проводим  изнутри.  Последующие 
спектральные исследования звёзд с планетными си-
стемами,  проведённые  как  наземными  средствами, 
так и с помощью орбитальных обсерваторий, позво-
лили  подойти  вплотную  к  пониманию  свойств  эк-
зопланетных атмосфер и даже начать исследования 
экзокомет.  Эти  исследования  были  дополнены  ре-

зультатами данных о протопланетных дисках, мощ-
ный скачок в получении которых также происходит 
в последние годы. Астрофизики подошли вплотную 
к созданию существенно непротиворечивой космого-
нической модели. Тем не менее,  исследования пла-
нетных систем вокруг других  звёзд и исследования 
протопланетных дисков пока не дают достаточно ис-
черпывающей  информации  для  понимания  свойств 
и истории нашей Солнечной системы. Основным ис-
точником информации для таких исследований оста-
ётся наблюдение тел Солнечной системы.
Одними  из  современников  образования  ранней 

Солнечной системы являются кометы, имеющие воз-
раст, близкий к возрасту Солнечной системы, и сохра-
няющие информацию о ранних стадиях её эволюции. 
По современным представлениям, кометы сформиро-
вались на самых ранних стадиях образования нашей 
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планетной системы, по-видимому, в первые несколь-
ко  миллионов  лет  жизни  протопланетного  диска, 
т.к.  в  более  позднюю  эпоху  плотность  диффузного 
вещества протопланетного диска должна была суще-
ственно  уменьшиться  вследствие  образования  пла-
нет и планетезималей. Общепризнано, что почти все 
кометы мало изменились на протяжении почти всей 
жизни. Наблюдаемые время от времени «хвостатые» 
кометные тела, перешедшие на близкие к Солнцу ор-
биты, являются по сути финальной стадией кометной 
эволюции, т.к. они не могут существовать более не-
скольких  десятков  тысяч  лет.  Метеорные  и  метео-
ритные  явления  позволяют  существенно  дополнить 
наши знания о химическом составе и динамике комет.
Для изучения природы комет используются как на-

земные инструменты, так и космические миссии. Не-
которые проекты предполагали пролёт космического 
аппарата вблизи (менее 1000 км) исследуемой кометы: 
миссия Giotto и автоматические станции «ВЕГА-1» и 
«ВЕГА-2» к комете Галлея (1986), продолжение мис-
сии к комете Грига – Скьеллерупа (1992), космический 
эксперимент  Stardust  к  комете  Вильда  2  (2004)  и  её 
продолжение NExT к комете Темпеля 1 (2011), проект 
Deep Impact к комете Темпеля 1 (2005) и её продолже-
ние EPOXI к комете Хартли 2 (2010). С помощью этих 
миссий  был  достигнут  огромный  прогресс  в  пони-
мании природы комет. Однако недавняя космическая 
миссия «РОЗЕТТА» к комете Чурюмова – Герасимен-
ко является по-настоящему эпохальной. Космический 
аппарат двигался в непосредственной близости от ко-
меты в течение двух лет, подошел к ней 14 февраля 
2015 года на расстояние 6 км. Далее была осуществле-
на посадка модуля «ФИЛЫ» на поверхность кометы. 
Результаты космической миссии «РОЗЕТТА» оказали 
большое  влияние на  воззрения о природе  комет,  до-
полнили наше понимание о составе комет.
Традиционное  представление  о  кометах  как 

о  «грязных  айсбергах»  («dirty  icebergs»)  или  «гряз-
ных  снежках»  («dirty  snowballs»)  основано  на  сце-
нарии  слипания  пылинок  холодных  областей  про-
топланетного диска, состоящих из тугоплавких ядер, 
аналогичных  по  составу  частицам  пыли  межзвёзд-
ного  пространства,  большая  часть  которых  образо-
валась в веществе, истекающем из звёзд на поздних 
стадиях звёздной эволюции, окруженных замёрзши-
ми летучими льдами. В состав этих летучих входят 
молекулы H2, CO2, CO, N2, CH4, H2S, вода, некоторые 
другие  молекулы,  а  также  инертные  газы.  В  свою 
очередь, тугоплавкие ядра могут состоять из магне-
зиальных силикатов и железа, полиароматических и 
полициклических  высокомолекулярных  соединений 
или  смеси  других  органических  молекул.  Данные, 
предоставленные  миссией  Rosetta,  показали,  что 
масса  тугоплавких  частиц может  быть  значительно 
больше  массы  льдов.  Т.е.,  комета  67Р  Чурюмова  – 

Герасименко является, наоборот, «комом грязи с при-
месью льдов»  («snowy dirtballs»). По-видимому,  та-
кие кометы испытали сильные эволюционные изме-
нения вследствие попадания во внутреннюю область 
Солнечной  системы.  Наиболее  существенные  вы-
воды  о  первичном  состоянии  вещества  ядер  комет 
могли  бы  дать  исследования  ядер  долгопериодиче-
ских  комет,  проводимые  с  помощью миссий,  непо-
средственно  исследующих  вещество  (посадочные 
миссии на  поверхность  комет). При  этом  такие  ис-
следования необходимо проводить на глубинах в не-
сколько метров или даже несколько десятков метров, 
но к настоящему времени ни одной такой космиче-
ской экспедиции не было организовано.

1.   Перспективные задачи кометных 
исследований

Современные модели ядер и атмосфер комет ука-
зывают на наличие у них экстремальных состояний. 
К наблюдаемым проявлениям относится аномальное 
распределение излучения атомов натрия (например, 
в голове кометы Мркоса 1957 d/1957 V). Под влия-
нием криогенного плотного газа из ядра происходят 
депрессия  температуры  пылевой  компоненты  ат-
мосферы в околоядерной области и смещение мак-
симума  излучения  атомов металлов  в  направлении 
на Солнце.
Важные данные о внутреннем строении ядер комет 

были получены на основе анализа снимков, сделан-
ных в течение 13 минут после столкновения ударного 
модуля космического аппарата Deep Impact с кометой 
9P/Tempel 1. По-видимому, наибольшая вскрытая по-
лость была достаточно глубока, т.к. дополнительный 
значительный выброс малых частиц микронного раз-
мера из этой полости продолжался около 50 секунд.
Интересным явлением, требующим, однако, одно-

значного объяснения, является распад кометных ядер 
на  несколько  фрагментов.  Это  явление  достаточно 
распространено.  К  основным  причинам,  приводя-
щим к развалу кометных ядер, относятся: приливное 
воздействие  со  стороны  Солнца;  гравитационное 
влияние планет-гигантов, с которыми кометные ядра 
сближаются до распада; неравномерная сублимация 
на  поверхности  кометного  ядра,  в  результате  кото-
рой последнее получает форму гантели и делится на 
две части; вращательное движение ядра и т.д. Стол-
кновение с метеорными потоками также может рас-
сматриваться как одна из причин распада кометных 
ядер. Прохождение через плотные слои потоков мо-
жет привести к  тому, что ядра либо получат разру-
шительные  удары  и  распадутся  сразу  на  несколько 
частей, либо образуются трещины, которые впослед-
ствии могут привести  к их делению. Исследование 
этого явления будет весьма актуальным и в последу-
ющую декаду.
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Как было отмечено выше, кометы являются  тела-
ми,  оставшимися  после  стадии  образования  плане-
тезималей  в  протосолнечном  диске.  В  этой  связи 
знание их химического состава и физических харак-
теристик может служить ключом к пониманию связи 
между процессами в протосолнечной и во внешней 
окрестностях диска. Одной из таких задач является 
исследование  состава  дейтерия  в  молекулах  меж-
звёздной  воды,  по  сравнению  с  измерениями  в  ко-
метах.  В  частности,  было  показано,  что  соотноше-
ние D/H в кометах более чем на порядок превышает 
протосолнечное  значение  для H2,  но  в  то же  время 
существенно ниже значений, измеряемых в плотных 
межзвёздных облаках. Этот результат можно интер-
претировать так, что в кометных ядрах присутствует 
вещество, которое подверглось переработке во вну-
треннем солнечном протодиске,  а  затем было пере-
мещено  во  внешние  области  Солнечной  системы. 
Решение  задачи  определения  отношения  D/H  для 
большой выборки комет крайне важно для полного 
понимания  процессов  перемешивания  в  газопыле-
вом  протосолнечном  диске  и  происхождения  воды 
на Земле. Понимание сходства и различия между со-
ставом межзвёздного вещества и составом кометно-
го вещества проливает свет на физику и химию этих 
процессов.  Состав  льдов  комет  в  целом  совпадает 
с составом основных компонентов астрономических 
льдов. Важный  вклад  в  такие  исследования  внесло 
применение методов спектроскопии в инфракрасном 
диапазоне  электромагнитного  спектра.  Кометные 
льды состоят из молекул H2O, CO, CO2, CH4, CH3OH, 
Н2СО, NH3 и HCOOH. Низкое содержание органики 
в ряде комет может быть свидетельством динамиче-
ского разрушения внешнего диска.
Интересным  является  вопрос  о  существовании 

в  околоземном  пространстве  объектов,  которые 
в  прошлом  находились  на  околосолнечных  орби-
тах.  Возможно,  такие  тела  не  выживают  после  не-
скольких прохождений перигелия и не вносят вклада 
в популяцию околоземных объектов. Один из таких 
объектов можно считать примером объекта, оказав-
шегося в околоземном пространстве, пройдя около-
солнечную стадию  (Kokhirova G.I. et al.,  2017). На-
хождение и распад малых тел в окрестности Солнца 
является важным механизмом в формировании попу-
ляции околоземных объектов.

2.   Исследования метеоров и астероиды,  
сближающиеся с Землёй

По существующим гипотезам, астероиды, сближа-
ющиеся с Землёй (АСЗ), являются по своему проис-
хождению  либо  астероидами  основного  пояса  (или 
осколками таких астероидов), либо ядрами угасших 
кометных  ядер.  К  настоящему  времени  открыто 
большое число объектов, которые по наблюдаемым 

свойствам  классифицированы  как  АСЗ.  Отличи-
тельным  признаком  ядра  угасшей  кометы  является 
существование связанного с ним метеорного потока 
и соответствующего метеороидного роя. Кометы ки-
лометрового размера довольно быстро  теряют свои 
летучие  вещества.  До  окончания  своей  динамиче-
ской эволюции (то есть до столкновения с планета-
ми или выброса из Солнечной системы) ядра комет 
могут полностью потерять все летучие вещества или 
покрыться толстой пылевой корой, препятствующей 
сублимации  летучих  веществ.  В  результате  такие 
ядра могут наблюдаться как астероиды.
Эта  гипотеза  получила  наблюдательные  под-

тверждения. Например, открытая в 1949 году коме-
та  P/Wilson-Harrington  (1949  III)  была  переоткрыта 
в 1979 году уже как астероид (4015) Wilson-Harrington 
(1979VA). В 1994 году ядра двух короткопериодиче-
ских комет, кометы Мачхолца 2 и кометы Харринг-
тона,  разрушились  на  крупные  осколки,  которые 
«угасли»  до  астероидного  вида.  Вековое  уменьше-
ние  перигелийного  расстояния  или  столкновение 
с  крупным  метеороидом  может  привести  к  разру-
шению  коры  и  возобновлению  активности  кометы. 
Возможно, в результате такого события в 1986 году 
и была открыта периодическая комета 99Р/Мачхол-
ца, родоначальница метеороидного роя Квадрантид и 
его восьми метеорных потоков. Основываясь на этом 
признаке, было показано (Kokhirova G.I. et al., 2017), 
что угасшие кометы или их фрагменты составляют 
5%  от  всех  АСЗ,  открытых  до  2005  году.  Выявле-
ние  астероидов  кометного  происхождения  относит-
ся  к  числу  важных  задач  околоземной  астрономии, 
поскольку  эти  данные  необходимы  для  разработки 
стратегий  смягчения  последствий  потенциально 
возможных столкновений АСЗ с Землёй. Факты су-
ществования крупных тел в метеороидных роях не-
обходимо учитывать и в расчётах при планировании 
траекторий космических миссий. Научное значение 
метеорных  потоков  заключается  в  том,  что  они  яв-
ляются своеобразными «каналами», по которым ко-
метное  вещество  попадает  на  Землю  и  становится 
доступным  для  изучения.  Исследование  метеоров 
в  последнее  время  привлекает  внимание  в  связи 
с проблемой опасности от метеороидов сравнитель-
но небольших размеров.
В  околоземном  пространстве  присутствуют  ча-

стицы  космической  пыли,  которые  при  попадании 
в атмосферу Земли создают явление спорадических 
метеоров,  а  также частицы, входящие в метеорные 
потоки.  Свойства  спорадического  метеорного  ве-
щества  описываются  многочисленными  моделями, 
дающими возможность рассчитывать плотность ме-
теорного  вещества  в  окрестностях  Земли  с  учётом 
её притяжения и эффекта экранирования. Плотность 
вещества в метеорных потоках постоянно варьиру-
ется,  поэтому  всегда  актуальным  остаётся  вопрос 
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о непрерывном мониторинге метеорных потоков раз-
личного происхождения в течение года. Такие иссле-
дования необходимы и  для прикладных  задач  опре-
деления  риска  соударения  частиц  размерами  более 
1 мм (соударение с такими частицами считается опас-
ным)  с  космической  техникой.  Например,  исследо-
вания метеороидов потока Персеиды в 2007–2013 гг. 
(Murtazov A.K., 2013) показали, что этот риск в пери-
од  максимума  потока  приблизительно  равен  риску 
соударения со спорадическими метеорами на этот же 
период. То есть общий метеороидный риск в около-
земном пространстве даже выше. Следует, однако, от-
метить, что за счёт меньшей скорости спорадических 
метеоров (приблизительно 20 км/с) эффект их удар-
ного воздействия ниже метеороидов Персеид.

3.   Особенности УФ-диапазона 
при исследовании комет

Ряд задач в области кометных исследований (опре-
деление  химического  состава  комет,  исследование 
физических процессов в их ядрах и др.) может быть 
разрешён только с использованием наблюдательных 
данных  в  ультрафиолетовом  диапазоне  электромаг-
нитного спектра. Вследствие непрозрачности земной 
атмосферы такие исследования могут производить-
ся  только  методами  внеатмосферной  астрономии. 
В  то  же  время  внеатмосферные  наблюдения  комет 
имеют  ряд  особенностей  по  сравнению  с  такими 
исследованиями  других  астрономических  объектов 
(Sachkov M., 2016; Shustov B. et al., 2018). Перечислим 
некоторые, на наш взгляд наиболее существенные.
Кометы  являются  движущимися  объектами,  ско-

рость их движения может достигать десятков угло-
вых  секунд  в  час.  При  получении  УФ-спектров 
необходимо,  кроме  возможности  коррекции  стаби-
лизации космического аппарата во время проведения 
длительных  экспозиций,  иметь  достаточно  точное 
априорное знание скорости этого движения.
Важным,  особенно  при  спектральных  исследо-

ваниях,  является  учёт  зависимости  относительной 
интенсивности солнечных и кометных линий от ско-
рости движения кометы. Это так называемый Swing-
эффект.  Связан  он  с  тем,  что  солнечное  излучение 
сдвинуто  на  гелиоцентрическую  скорость  кометы. 
Присутствие солнечных линий в спектре для некото-
рых скоростей комет существенно усложняет наблю-
дение. Например, для линии CI 165 нм при скорости 
более 40 км/с линия кометы будет регистрироваться 
в три раза слабее максимально возможной.
Важным  моментом  при  УФ-исследованиях  комет 

является тот факт, что кометы – переменные объек-
ты. Ядра комет производят короткоживущие хвосты 
и комы, и это требует продолжительных наблюдений.
Кометы  относятся  к  протяжённым  объектам.  Для 

их  спектральных  исследований  наиболее  подходя-

щим инструментом является спектрограф с высокой 
(длинной) щелью. Именно такие спектрографы рабо-
тали  на  ракетных миссиях  для  наблюдения  кометы 
Хейла – Боппа в 1997 году. Такими инструментами 
являются спектрограф STIS обсерватории HST в сво-
ей моде наблюдения с высокой щелью и спектрограф 
LSS миссии ВКО-УФ (см. раздел 4).
Как  и  большинство  интереснейших  астрофизиче-

ских объектов исследования,  кометы –  слабые объ-
екты,  и  для  их  наблюдения  необходимы  телескопы 
достаточно большой апертуры.
Наконец,  важным  ограничительным  параметром 

при кометных исследованиях с орбиты является угол 
избегания  Солнца,  ограничивающий  исследование 
комет в фазе перигелия.
Миссия  «Всемирная  космическая  обсерватория  – 

Ультрафиолет» позволит преодолеть все упомянутые 
трудности и будет являться важнейшим инструмен-
том  кометных  УФ-исследований  (Sachkov M. et al. 
Instrumentation…,  2014; Sachkov M. et al. WSO-UV 
project,  2014; Sachkov M. et al. WSO-UV  project  for 
high-resolution…, 2014). Программа научных иссле-
дований миссии (см. подробнее (Boyarchuk A.A. et al., 
2013; Boyarchuk A. et al., 2016)) содержит среди про-
чих направлений и кометные исследования.

4.   Проект «Всемирная космическая 
обсерватория – Ультрафиолет» 
(ВКО-УФ) для кометных 
исследований следующей декады

Проект  «Всемирная  космическая  обсерватория  – 
Ультрафиолет» обеспечит доступ астрофизикам к не-
доступному для наблюдений с  земной поверхности 
ультрафиолетовому  участку  спектра,  115–320  нм. 
Основным  инструментом  обсерватории  является 
телескоп с диаметром главного зеркала 1.7 м, кото-
рый оснащается спектрографами высокого и низкого 
разрешения  и  камерами  для  построения  высокока-
чественных изображений в УФ-диапазоне. Спектро-
графы детально описаны в работах (Reutlinger A. et 
al.,  2011; Panchuk V. et al.,  2014; Shugarov A. et al., 
2014).  Характеристики  камер  поля  рассмотрены 
в (Sachkov M. et al., 2018). Проект включен в Феде-
ральную космическую программу России на период 
2016–2025  гг.  Используются  как  равнозначные  два 
наименования  проекта  – международное:  «Всемир-
ная  космическая  обсерватория  –  Ультрафиолет»  и 
внутрироссийское:  «СПЕКТР-УФ».  Планируемый 
год запуска – 2024. Важно отметить, что к этому вре-
мени HST закончит свою работу на орбите, а в планах 
NASA и ESA до 2030 года не предполагается запуск 
крупных инструментов для работы в УФ-диапазоне. 
Таким образом, ВКО-УФ будет единственной серьёз-
ной возможностью для российского и международ-
ного  астрономического  сообщества  иметь  доступ 
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к этому спектральному диапазону. Перспективы раз-
вития технологий УФ-астрономии рассмотрены в ра-
боте (Ефанов В.В. и др., 2017; Efanov V.V. et al., 2018).
Основные научные  задачи обсерватории ВКО-УФ 

заключаются в спектроскопии слабых источников и 
построении изображений в УФ-участке спектра. При 
этом  должны  достигаться:  высокое  спектральное 
разрешение, максимальное пространственное разре-
шение, а для изучения слабых источников – высокая 
проницающая  способность  (Sachkov M.,  2010). Вы-
бор  параметров  телескопа  Т-170М  (большого  диа-
метра  главного  зеркала  –  170  см,  специальных  по-
крытий,  улучшающих  отражение  в  УФ-диапазоне, 
высокоточной  системы  наведения  и  стабилизации 
и  т.д.)  обусловлен  необходимостью  максимального 
углового  разрешения и максимальной  эффективной 
площади  в  диапазоне  110–320  нм  для  обеспечения 
возможностей  спектроскопии  высокого  разреше-
ния и получения высококачественных изображений 
(Сачков М.Е., 2013; Шустов Б.М. и др., 2014).

выводы
Кометные и метеорные исследования являются од-

ними из перспективных в астрономии на ближайшее 
десятилетие.  Важна  роль  ультрафиолетовой  спек-
троскопии комет в диапазоне длин волн 115–300 нм, 
т.к.  в  этой области  спектра находится большинство 
резонансных  линий  атомов  молекул  и  ионов.  УФ-
спектроскопия зарекомендовала себя в предыдущие 
годы  как  мощное  средство  исследования.  Вслед-
ствие  непрозрачности  земной  атмосферы  такие  ис-
следования могут производиться только с помощью 
космических  обсерваторий.  Миссия  «Всемирная 
космическая обсерватория – Ультрафиолет»,  запуск 
которой  запланирован  на  2024  год,  позволит  пре-
одолеть  большинство  трудностей  в  кометных  УФ-
исследованиях  и  станет  важнейшим  инструментом 
этих исследований.
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введение
Многие  космические  агентства  и  исследователь-

ские группы по освоению Луны предлагают планы по 
строительству  обитаемых  баз  (полигонов)  (Цыган-
ков О.С., 2008; Шевченко В.В., 1991; Проект «Луна-
семь»). Однако детальный анализ всех предложений, 
особенно работ на первом этапе, показывает необхо-
димость  создания  специальной инженерной инфра-
структуры  на  основе  автоматических  космических 
аппаратов,  позволяющей  в  будущем  реализовать 
и эксплуатировать лунные базы (полигоны).
В данной работе рассматривается структура и эта-

пы создания инженерной инфраструктуры на основе 
автоматических космических аппаратов (КА) с боль-
шой преемственностью существующих технических 
решений, состоявшихся и предстоящих космических 
экспедиций.
Данную  инженерную  инфраструктуру  по  решае-

мым  задачам  можно  структурировать  как  показано 
на рисунке 1.
Космический  сегмент  такой  структуры  будет  со-

стоять из четырёх взаимосвязанных компонентов:
 - орбитальные КА;
 - космические посадочные аппараты;
 - подвижные лунные средства (луноходы);
 - КА с возвращаемым модулем.

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

Lavochkin Association, Russia, Moscow region, Khimki.
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инфраструктуры в исследовании и освоении Луны 
на основе автоматических космических аппаратов. 
Показано, что такая инфраструктура может 
служить основой для создания баз и пилотируемых 
экспедиций.

Ключевые слова: Луна; навигация;  
космические аппараты; лунная база.

The article covers proposals  
(including milestones) for the development  
of engineering infrastructure in Lunar  
exploration based on unmanned spacecraft option.  
It is shown that such infrastructure can provide 
background for creation of Lunar bases and  
manned Lunar missions.

Key words: Moon; navigation;  
spacecraft; Lunar base.

Прежде  всего  произведём  краткий  исторический 
анализ  результатов  лунных  экспедиций  и  ведущих-
ся в настоящее время разработок новых космических 
экспедиций.

1.   Ретроспектива технических средств 
лунных экспедиций

В первую очередь рассмотрим развитие орбиталь-
ных  космических  аппаратов.  Первые  орбитальные 
аппараты  для Луны  –  советские  спутники. Апофе-
оз их достижений – фотография обратной стороны 
Луны  (невидимой  с  Земли)  (Глушко В.П.,  1985). 
В  последующем  было  предпринято  большое  коли-
чество орбитальных  экспедиций,  которые позволи-
ли  получить  детальную  съёмку  поверхности Луны 
в  различном  спектральном  диапазоне.  Это  такие 
аппараты,  как  Lunar  Reconnaissance  Orbiter  (LRO) 
(https://ru.wikipedia.org/wiki/Lunar_Reconnaissance_
Orbiter), КА «ЧАНДРАЯН» (https://ru.wikipedia.org/
wiki/Чандраян-1).
Первыми  посадочными  станциями  на  лунной  по-

верхности были советские аппараты. В последующем 
другими  странами  также  были  предприняты  подоб-
ные  экспедиции  (например,  США  –  «СЕРВЕЙЕР» 
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(https://ru.wikipedia.org/wiki/Сервейер_(программа)); 
Китай  –  «ЧАНЪЭ»  (https://ru.wikipedia.org/wiki/
Лyннaя_пpoгpaммa_Kитaя))  позволившие  получить 
характеристики о грунте на поверхности Луны.
Лунные  передвижные  станции  (луноходы).  Наи-

более  успешным  проектом  был  советский  аппарат 
«ЛУНА-17», в котором луноход управлялся с Земли 
и прошёл более 10 км (Глушко В.П., 1985). Особенно-
стью этой первой мобильной лаборатории было при-
менение радиоизотопного источника тепла и энергии. 
В последующем Китаем была предпринята экспеди-
ция  с  луноходом  «ЮЙТУ».  К  сожалению,  аппарат 
после непродолжительной операции вышел из строя.
И  наконец,  следующий  компонент  –  это  воз-

вращаемый  космический  аппарат  на  поверхность 
Земли  (или  орбиты  Земли,  Луны).  Осуществлена 
только  одна  –  советская  экспедиция  «ЛУНА-16» 
(Глушко В.П., 1985).
Современные  проекты  предлагают  два  варианта 

развития лунных экспедиций:
1.  Создание окололунной пилотируемой орбиталь-

ной станции. Задача станции – дистанционное иссле-
дование Луны и база для спускаемых аппаратов на лун-
ную поверхность. Проект Deep Space Gateway NASA 
определила  как  ближайшую  задачу  исследования 
и  освоения  Луны  (http://spacenews.com/nasa-issues-
studv-contracts-for-deep-space-gateway-element/).
2.  Создание  лунных  баз  (полигонов).  На  первой 

стадии  используются  автоматические  космические 
аппараты,  в  последующем  применяется  получен-
ная  инфраструктура  для  пилотируемых  космиче-
ских лунных экспедиций. В России структура таких 
баз  отражена  в  предложениях  ФГУП  ЦНИИмаш, 
РКК «Энергия», «Лин Индастриал» (Проект «Луна-
семь»). Данные проекты имеют  достаточно  деталь-
но проработанные технические предложения по ре-
ализации  лунных  баз.  В  этих  разработках  имеются 
технические проблемы, которые необходимо решить 
перед  началом  строительства  лунных  баз.  Главная 

проблема – отсутствие большинства систем для по-
строения лунных баз (полигонов): посадочных стан-
ций  с  высокоточной  системой  посадки,  луноходов, 
возвращаемых аппаратов и т.д. (хотя имеются техни-
ческие прототипы).
Авторы данной статьи предлагают дорожную кар-

ту первой стадии создания лунной базы – поэтапное 
построение  инженерной  инфраструктуры  освоения 
Луны  на  базе  автоматических  космических  аппа-
ратов  (рисунок  2)  (Khartov V.V. et al.,  2011).  Этапы 
формирования инженерной лунной инфраструктуры 
предложены как дальнейшее развитие и усложнение 
целей  и  задач  существующей  Лунной  российской 
программы ФКП 2016–2025:

 - детальное  картографирование  лунной  поверх - 
ности;

 - изучение лунной экзосферы;
 - детальный анализ лунного грунта.
При  подведении  итогов  лунной  российской  про-

граммы  ФКП  2016–2025  должно  определиться  ме-
сто будущей лунной базы, определены цели лунных 
полигонов.

2.   Этапы создания инженерной 
лунной инфраструктуры

Создание данной инфраструктуры предполагается 
развивать  в  три  этапа.  Рассмотрим  задачи  каждого 
этапа.
Первый этап включает:
 - Создание  посадочной  станции  с  высокоточной 
системой  посадки  в  заданном  районе  (с  точно-
стью 10÷100 м). Это позволит в будущих лунных 
проектах обеспечивать групповую посадку лун-
ных станций. Такая система требует разработки 
видеосистем с лазерным с канером высокой точ-
ности и высокоскоростного комплекса управле-
ния двигателем посадки с разработкой необходи-
мых алгоритмов управления.

рисунок 1. Схема инженерной лунной инфраструктуры

инженерная инфраструктура

глобальная лунная навигационная связная система

космические аппаратные средства:
посадочные станции, 

луноходы,
орбитальные станции,

возвращаемые аппараты

лунная энергетика, технология лунного строительства
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рисунок 2. Этапы развития инженерной лунной инфраструктуры

 - Создание  локальной  навигационно-связной  си-
стемы,  так  как  имеющаяся  селенодезическая 
карта  известна  с  точностью  (в  лучшем  случае) 
порядка  1000  м,  причём  неравномерно  по  по-
верхности  Луны  (Нефедьев Ю.А. и др.,  2012). 
Предлагается  на  Луне  создать  искусственные 
маяки (светолазерные источники излучения вме-
сте  с  рефлекторами)  на  посадочных  станциях, 
как реперные точки. С помощью видеотелевизи-
онного комплекса, установленного на полярном 
орбитальном  искусственном  спутнике  Луны, 
вследствие  вращения  вокруг  своей  оси  и  срав-
нительно небольшого размера поля зрения бор-

товой телекамеры, в экваториальной зоне Луны 
можно  будет  наблюдать  маяки  на  станциях  раз 
в две недели, а маяки, расположенные на высо-
ких приполярных широтах,  –  чаще. Данная  си-
стема  позволит  определить  селенодезическую 
систему  координат  и  параметры места  положе-
ния наших станций с точностью до 10 м. Но по-
требуется разработка маяков и соответствующих 
математических  моделей  селенодезической  си-
стемы  координат. Первый шаг  по  созданию  та-
кой системы – установка светолазерных маяков 
на станциях «ЛУНА-25» (Казмерчук П.В. и др., 
2016), «ЛУНА-27», «ЛУНА-28».
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 - Создание  универсального  транспортного  авто-
матического  КА  с  луноходом.  Необходимость 
такого передвижного аппарата  (лунохода) опре-
деляется двумя факторами: на первом этапе – как 
инструмент  для  исследования Луны,  на  втором 
этапе – как инструмент для строительства базы.

Структура данного этапа отражена на рисунке 3.
Предполагается,  что  второй  этап  создания  инже-

нерной лунной инфраструктуры будет включать:
 - Развитие  глобальной  навигационно-связной  си-
стемы.  Предлагается  использовать  специфиче-
ские  свойства  Луны,  а  именно  её  постоянную 
ориентацию  видимого  полушария  в  сторону 
Земли  и  наличие  либрационных  точек  L1  и  L2 
в  системе  «Земля  –  Луна».  Точка  либрации  L1 
расположена на линии, соединяющей центр масс 
Земли  и  Луны,  на  расстоянии  61500  км.  Если 

рисунок 3. Первый этап развития инженерной лунной инфраструктуры

в  эту  точку  поместить  КА  с  комплексом  опти-
ко-электронных приборов наблюдения, то с него 
можно постоянно наблюдать всю видимую сто-
рону Луны,  как  показано  на  рисунке  4а.  Точно 
так же из точки L2 можно наблюдать обратную 
сторону  Луны.  Система  измерений  координат 
будет состоять из пары КА, полярного орбиталь-
ного КА  с  комплексом  аппаратуры наблюдения 
(телескоп,  интерферометр,  импульсный  лазер) 
и  реперных  станций  объектов  наблюдения  со 
световыми лазерными маяками. Ожидаемая точ-
ность – порядка 10÷100 м. Данная конфигурация 
измерения  координат  будет  использоваться  для 
передачи  информации  по  радиоканалам  между 
аппаратами через ретранслятор на полярном ор-
битальном КА и на Землю (Багров А.В., Дмитри-
ев А.О. и др., 2017).
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рисунок 4. Второй этап развития инженерной лунной инфраструктуры

 - Создание  лунохода  с  набором  инструментов 
для операций по технологии строительства кон-
струкции лунных баз. В первую очередь  созда-
ние солнечного 3D-принтера для спекания лун-
ного грунта.

В  России  проводятся  работы  как  по  экспери-
ментальному  спеканию  имитаторов  грунта  (Ба-
гров А.В., Сысоев А.К. и др.,  2017),  так  и  по  про-
ектированию средств и методов спекания лунного 
грунта (Ксандопуло Г.Н., 2013; Игнатова А.М., Иг-
натов М.Н.,  2013;  Багров А.В. и др.,  2014).  Та-
кая  технология  в  первую  очередь  необходима  для 
спекания  пыли  на  поверхности  будущих  лунных 
космодромов.  Один  из  таких  вариантов  лунохода 
с зеркальными системами для солнечного спекания 
грунта  (рисунок  4б)  предложен  Самарским  госу-
дарственным техническим университетом – СамГУ 

(Раков А.П.,  2011).  Подобную  технологию  необ-
ходимо  отрабатывать  на  наземных полигонах,  что 
успешно делают в DRL.
Заключительным  компонентом  второго  этапа  ре-

ализации  инженерной  лунной  инфраструктуры  яв-
ляется создание и апробация возвращаемого косми-
ческого  аппарата  с  контейнером  полезных  грузов 
(рисунок 4в). Разработка КА с возвращаемым моду-
лем – обязательное условие освоения Луны. В рос-
сийской программе исследования Луны предусмотрен 
первый прототип такого КА – «ЛУНА-28». Конечно, 
ещё предстоит рассмотреть схему работы такого ап-
парата. Существует несколько предложений:

 - прямой возврат на Землю;
 - возврат на орбитальный КА вокруг Земли;
 - возврат на орбитальный КА вокруг Луны.

а
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Очень важно построить как посадочный КА, так и 
КА с возвращаемым модулем на основе унифициро-
ванных модульных систем.
В  завершение  рассмотрим  третий  этап  формиро-

вания  инженерной  лунной  инфраструктуры  (рису-
нок 5). Для успешного функционирования будущих 
лунных  баз  необходим  высокий  уровень  электро-
энергии, т.е. необходимо создать мощные энергобло-
ки, размещаемые на посадочных станциях.
Для  решения  этой  проблемы  исследовательские 

группы  предлагают  доставку  на  поверхность Луны 
атомных  электростанций  мощностью  до  1  МВт. 
Учитывая весьма значительные массово-габаритные 
параметры  (тонны),  доставку  можно  осуществить 
только  на  поздней  стадии  построения  лунных  баз 
и создания тяжёлых носителей.
На стадии создания инженерной лунной инфраструк-

туры рассматривается два варианта энергоблоков:
 - Солнечная электростанция. Для реализации по-
требуется  создание  трансформируемых  кон-
струкций  с  большой  площадью  фотопреобра-
зователей.  На  рисунке  5б  представлен  вариант 
вертикальных  солнечных  электростанций  мощ-
ностью 100 кВт, предлагаемых российским стар-
тапом  «Лин  Индастриал»  Фонда  «Сколково» 
в проекте «Луна семь» (Проект «Луна-семь»).

 - Электромеханический генератор на принципе ра-
боты механизма Стирлинга с тепловыми блоками 
на основе низкообогащённого урана. Разработка 
такого генератора Kilopower на мощность 40 кВт 
успешно ведётся в NASA (https://www.space.com/ 
37348-nasa-fission-power-mars-colony.html).

На  этой  стадии  создания инженерной лунной ин-
фраструктуры планируется:

 - отработка  технологических  операций  освоения 
Луны,  т.е.  операций,  обеспечивающих  строи-
тельство будущих баз;

 - отработка технологии спекания реголита солнеч-
ным  излучением,  бурения  грунта,  а  также  тех-
нологии проведения операции по выплавлению 
полезных материалов (рисунок 5а);

 - отработка  операции  ампулизации полезных ма-
териалов и установки их в КА с возвращаемым 
модулем (рисунок 5в);

 - проведение  операции  по  групповой  высокоточ-
ной посадке лунных станций.

заключение
Поэтапное развёртывание лунной инженерной ин-

фраструктуры позволит начать работы по созданию 
обитаемой лунной базы.
Инженерную инфраструктуру предполагается соз-

давать на основе отрабатываемых решений текущих 
проектов  «ЛУНА-25»,  «ЛУНА-26»,  «ЛУНА-27» 
и «ЛУНА-28».

рисунок 5. Третий этап развития инженерной лунной 
инфраструктуры
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отработка получения полезных материалов с помощью солнечного излучения
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Конечно,  для  построения  инженерной  инфра-
структуры  потребуется  участие  многих  предпри-
ятий. АО «НПО Лавочкина» может  создать  косми-
ческий  сегмент  данной  системы.  Предполагается 
создание транспортного космического аппарата, ко-
торый  будет  строиться  на  базе  унифицированного 
перелётного  посадочного  модуля,  адаптированного 
для  посадки.  Модульное  построение  и  адаптируе-
мые интерфейсы позволят устанавливать различные 
полезные нагрузки. Данный транспортный космиче-
ский  аппарат будет построен на базе  апробирован-
ных решений, принятых при разработке лунных про-
ектов «ЛУНА-25»–«ЛУНА-28». Схема возможного 
использования такого модуля показана на рисунке 6.
Развитие инженерной лунной инфраструктуры по 

данной дорожной карте будет носить вклад в изуче-
ние и освоение планеты.
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В статье дано описание экспериментальной 
установки, обеспечивающей натурные условия 
эксплуатации радиационных холодильников для 
криостатирования фотоприёмников оптико-
электронной аппаратуры космических аппаратов. 
Рассмотрены состав и основные характеристики 
разработанного стендового оборудования, 
методические особенности тепловакуумных 
испытаний в условиях криогенных температур. 
Приведены результаты тепловакуумных испытаний 
радиационного холодильника прибора МСУ-ГС 
гидрометеорологического спутника, которые хорошо 
согласуются с данными лётной эксплуатации.

Ключевые слова: космический аппарат; 
тепловакуумные испытания;  
радиационный холодильник;  
криогенные температуры;  
криостатирование фотоприёмников.

This article describes experimental  
facility, which creates operating  
environmental conditions of radiative  
coolers for cryostatting of electronic  
optical equipment photo detectors.  
Composition and main properties  
of developed equipment, particular  
features of thermal vacuum tests  
in conditions of cryogenic temperatures  
are considered. Results of meteorological  
spacecraft radiative coolers thermal  
vacuum tests are provided, which strongly  
correlate with flight data.

Keywords: spacecraft;  
thermal vacuum tests;  
radiative cooler;  
cryogenic temperatures;  
cryostatting.

введение
В состав оптико-электронной аппаратуры космиче-

ских аппаратов, предназначенных для дистанционно-
го зондирования Земли (ДЗЗ), входят фотоприёмные 
устройства – приёмники инфракрасного излучения. 
Данные  устройства  являются  преобразователями 
лучистой энергии в какую-либо удобную форму для 
непосредственного измерения и предназначены для 
формирования  изображений  от  слабых  источников 
излучения при большой дальности.
Вследствие указанной специфики работы приёмни-

ки инфракрасного излучения обеспечивают необходи-
мые технические характеристики только при глубоком 

охлаждении  до  криогенных  температур  –  70…80 К. 
При  более  высокой  температуре  из-за  низкого  отно-
шения сигнал–шум полезный сигнал, входящий через 
оптическую  систему,  нельзя  будет  выделить  из  соб-
ственного температурного фона фотоприёмника.
Охлаждение  фотоприёмников  до  заданных  кри-

огенных  температур  является  важной  задачей  при 
разработке оптико-электронной аппаратуры КА для 
дистанционного зондирования Земли.
Существуют  различные  виды  систем  охлаждения 

фотоприёмников до криогенных температур (Формо-
зов Б.Н., 2004):
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1.  Системы, использующие эффект Джоуля – Том-
сона  (дроссель-эффект),  который  заключается в ох-
лаждении газа при его адиабатическом расширении. 
Для термостатирования приёмников инфракрасного 
излучения  широко  используются  баллонные  дрос-
сельные системы охлаждения. Они работают за счёт 
расхода газа (или смесей газов) из баллонов высокого 
давления. В качестве рабочего тела часто использу-
ют азот, обеспечивая тем самым температурный уро-
вень охлаждения 80 К. Такие системы применяются 
в основном в лабораторной практике и для тепловых 
головок самонаведения, не требующих длительного 
времени работы.
2.  Термоэлектрические  системы  охлаждения,  ис-

пользующие  эффект Пельтье,  который  заключается 
в  следующем:  при  протекании  постоянного  элек-
трического тока в цепи,  состоящей из разнородных 
проводников, в местах контактов (спаях) проводни-
ков поглощается или  выделяется,  в  зависимости от 
направления  тока,  тепло,  пропорциональное  вели-
чине этого тока. К недостаткам термоэлектрических 
систем охлаждения следует отнести их низкую эко-
номичность  и  необходимость  охлаждения  горячих 
спаев.
3.  Системы  замкнутого  цикла  с  использованием 

газовых  криогенных машин,  работающих по циклу 
Стирлинга. В качестве рабочего тела используется ге-
лий. Для криогенного охлаждения фотоприёмников 
разработан целый ряд микрокриогенных систем. Си-
стемы данного типа используются на американских 
КА ДЗЗ GOES-R. Недостатки этих систем – большая 
энергоёмкость, наличие вибраций и электромагнит-
ных наводок.
4.  Радиационные  системы  охлаждения,  которые 

охлаждают  фотоприёмники  до  криогенных  темпе-
ратур путём излучения в открытый космос, который 
имеет эффективную температуру 4 К и является есте-
ственным теплоприёмником. Такие системы просты 
и надёжны, не требуют электропитания, не содержат 
движущихся частей. Радиационные системы охлаж-
дения используются на отечественных КА ДЗЗ.

1.   Конструкция радиационного 
холодильника для 
криостатирования фотоприёмников

В  радиационных  холодильниках  (РХ)  для  кри-
остатирования  фотоприёмников  излучения  оп-
тико-электронных  приборов,  входящих  в  состав 
целевой  аппаратуры  ряда  отечественных  КА,  ис-
пользуется классическая конструктивная схема, опи-
санная Брекенкриджем (рисунок 1) и реализованная 
в (Richard V., 1978).
Радиационный холодильник построен по двухсту-

пенчатой схеме. Первая ступень состоит из «высоко-

температурного» радиатора 2 и зеркального конуса-
отражателя  3,  вторая  –  из  «низкотемпературного» 
радиатора 4 и рамы с установленными на ней охлаж-
даемыми фотоприёмниками 5.
РХ  устанавливается  на  прибор,  конструкция  7  и 

элементы  оптической  системы  6  которого  поддер-
живаются  при  температуре  10…30°С.  Термическая 
развязка холодильника и прибора обеспечивается за 
счёт  опор  крепления  8  с  высоким  термическим  со-
противлением и системой экранов 9 с низкой степе-
нью черноты.
Оптико-электронные приборы с радиационной си-

стемой охлаждения устанавливаются на теневой сто-
роне КА, рабочие поверхности радиаторов 2 и 4 ори-
ентированы в «чёрный» космос 1, что обеспечивает 
минимальные внешние теплопритоки.
На КА АО «НПО Лавочкина» для дистанционного 

зондирования Земли устанавливают многозональные 
сканирующие  устройства  разработки  АО  «Россий-
ские космические системы» (Андреев Р.В. и др., 2017), 
радиационные  холодильники  для  этих  устройств 
разрабатывает  научно-исследовательский  институт 
электромеханики  (АО  «НИИЭМ»).  Холодильник 
(Воронкевич А.В. и др.,  2012) построен по двухсту-
пенчатой  схеме.  Первая  ступень  крепится  к  тёпло-
му корпусу холодильника с помощью стоек с высо-
ким  термическим  сопротивлением.  Вторая  ступень 
крепится  к  кронштейнам  на  корпусе  холодильника 
с использованием тепловой развязки в виде тонких 
нитей-растяжек из полимерного материала с низкой 
теплопроводностью,  образующих  трёхмерную  про-
странственную ферму. Обе ступени теплоизолирова-
ны от корпуса холодильника системой экранов.

рисунок 1. Радиационный холодильник
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2.   Наземная отработка теплового 
режима радиационных 
холодильников для 
криостатирования фотоприёмников

Одной из основных задач наземной отработки РХ 
является  подтверждение  в  условиях  эксперимента 
заданных рабочих температур фотоприёмников.
Подтверждение  характеристик  РХ,  разработанных 

для  первых  гидрометеорологических  КА,  осущест-
влялось экспериментально-расчётным методом. Экс-
периментальная часть метода предусматривала про-
ведение  тепловакуумных  испытаний  холодильника. 
Тепловой поток от радиаторов холодильника излучал-
ся на стенку камеры, охлаждаемую жидким азотом.
Эксперимент, когда сброс тепла с радиаторов обе-

спечивался излучением на азотный уровень темпера-
тур экранов вакуумной камеры (>78 К), не соответ-
ствовал излучению в открытый космос и не позволял 
получить на фотоприёмниках рабочую температуру. 
Поэтому для оценки рабочих температур РХ на ор-
бите  требовался  пересчёт  полученных  экспери-
ментальных  данных.  Из-за  ряда  факторов  прогноз 
рабочих температур по результатам пересчёта суще-
ственно отличался от данных, получаемых в лётных 
экспериментах.

2.1. Экспериментальная установка
Для  достижения  рабочих  температур  фотоприём-

ников при тепловакуумной отработке РХ создан спе-
циальный  стенд,  включающий  вакуумную  камеру, 
оснащённую  гелиевыми  криогенными  машинами 
и криопанелью с температурой 30 К.
Основные трудности при проектировании и опре-

делении основных параметров стенда, обеспечиваю-
щего достижение при испытаниях рабочих темпера-
тур РХ, заключаются в следующем:
1.  При  снижении  температуры  до  криогенной 

(20…30 К) термооптические характеристики покры-
тий  могут  существенно  изменяться  по  сравнению 
с нормальными температурами. Так, по результатам 
ранее проведённых испытаний РХ с использованием 
плоского  гелиевого  криоэкрана  было  показано,  что 
поглощательная способность лакокрасочного покры-
тия  криоэкрана  существенно  уменьшается  –  с  0,95 
при нормальной температуре до 0,6 и ниже при тем-
пературах 10–30 К. Термооптические характеристи-
ки применяемых покрытий при  криогенных  темпе-
ратурах в настоящее время мало изучены.
2.  В  условиях  эксперимента  в  теплообмене  уча-

ствуют поверхности с существенно разными темпе-
ратурами, при этом не выполняется закон Кирхгофа, 
в  соответствии  с  которым  излучательная  способ-
ность  поверхности  равна  её  поглощательной  спо-
собности  (что  справедливо  только  при  одинаковой 

температуре  источника  излучения  и  поверхности, 
воспринимающей излучение). При этом теплообмен 
между  радиатором  РХ  и  криопанелью  может  быть 
определён соотношением (Кутателадзе С.С., 1990):

  (1)

где Q12, Вт – тепловой поток между радиатором РХ 
и криопанелью;

σ=5,67  10-8 Вт/(м2 К4)  – постоянная Стефана –  
Больцмана;

α1, α2 – поглощательные способности радиатора 
РХ и криопанели;

ɛ1,  ɛ2  –  излучательные  способности  радиатора 
РХ и криопанели;

F1, F2, м2 – площади радиатора и криопанели.
В  то  же  время  для  условий  лётной  эксплуатации 

аналогичное  соотношение  для  радиатора  РХ  имеет 
вид:

Q1=σε1T1
4F1,  (2)

где Q1, Вт – тепловой поток, излучаемый радиато-
ром РХ в открытый космос.
Для приведения  в  соответствие  условий  теплооб-

мена радиаторов РХ в процессе эксперимента и лёт-
ной эксплуатации (т.е. сведения уравнения (1) к урав-
нению (2)) необходимо, чтобы члены уравнения (1) 

 и   стремились к нулю и ими можно 

было пренебречь.
Член  уравнения    становится  пренебрежимо 

мал,  если  криопанель  охлаждать  до  температуры 

20–40 К. Пренебречь членом   можно, если 

площадь  криопанели,  находящаяся  в  теплообмене 
с  радиаторами  РХ,  много  больше  площади  радиа-
торов, или если поглощательная способность крио-
панели близка к единице.
3.  При монтаже экспериментальной сборки в ваку-

умной камере, между РХ и криопанелью образуется 
внутренняя полость,  дегазация которой при выводе 
камеры на  режим  затруднена. Остаточное  давление 
в полости может привести к искажению теплообмена 
из-за теплопроводности по газу или в результате вы-
падения криоосадков.
Стенд (рисунок 2) создан на базе вакуумной каме-

ры полезным объёмом 2,2 м3, которая имеет форму 
горизонтального  цилиндра  со  сферическими  тор-
цевыми  поверхностями.  В  камере  установлены  два 
криогенных рефрижератора Гиффорда – Макмагона 
различной  мощности  (холодильные  машины).  Хо-
лодные пальцы машин размещены в рабочем объёме 
вакуумной камеры – один на верхней части цилин-
дрической поверхности камеры, другой на сфериче-
ской торцевой поверхности (крышке камеры).
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В камере установлен безмасляный винтовой фор-
вакуумный насос,  который  обеспечивает  вакуум  на 
уровне  10–3–7∙10–4  мм  рт.  ст. Дальнейшее  снижение 
давления до «высокого» вакуума 10–6–10–7 мм рт. ст. 
происходит после включения криогенного вакуумно-
го насоса с гелиевым компрессором, установленного 
в торце камеры.
Для поглощения падающих тепловых потоков с ра-

диаторов РХ разработана криопанель. Общий вид и 
разрез криопанели представлены на рисунках 3 и 4.
Основой криопанели является пластина из алюми-

ниевого сплава АМцМ толщиной 10 мм. На рабочую 
поверхность пластины установлены рёбра толщиной 

0,5 мм, а по периметру криопанель снабжена козырь-
ками  для  улавливания  краевых  тепловых  потоков. 
На  рабочую поверхность  криопанели,  рёбра  и  вну-
треннюю  поверхность  козырьков  нанесено  термо-
оптическое покрытие со степенью черноты 0,95 при 
нормальной температуре. Тыльная поверхность кри-
опанели – полированный алюминий.
Криопанель  может  быть  установлена  на  одном 

из  холодных  пальцев  гелиевой  криогенной  маши-
ны. Общий вид установки криопанели на  торцевой 
крышке камеры представлен на рисунке 2.

2.2.   Экспериментально-расчётное 
определение эффективности криопанели

Погрешность имитации натурных условий эксплу-
атации при тепловакуумной отработке РХ во многом 
определяется  характеристиками  и  конструктивным 
исполнением криопанели. Криопанель должна ими-
тировать  чёрное  холодное  космическое  простран-
ство,  которое  поглощает  всё  падающее  излучение 
и не излучает собственного теплового потока.
Установленная на холодном пальце гелиевой кри-

огенной  машины  криопанель  имеет  температуру 
порядка  30  К.  Собственное  излучение  криопанели 
при такой температуре составляет сотые доли ватта 
с квадратного метра, и им можно пренебречь. Высо-
кая поглощательная способность криопанели должна 
обеспечиваться наличием оребрения на рабочей по-
верхности и термооптическим покрытием с высокой 
степенью черноты.

1 – корпус камеры; 2 – крышка камеры;  
3 – радиационный холодильник;  
4 – ЭВТИ криопанели; 5 – криопанель;  
6 – кабельная сеть.
рисунок 2. Радиационный холодильник в вакуумной 
камере

1 – пластина; 2 – рёбра;  
3 – козырьки (условно показаны полупрозрачными).
рисунок 3. Общий вид криопанели (цвета условные)

1 – пластина; 2 – рёбра; 3 – козырьки;  
4 – винты крепления рёбер.
рисунок 4. Криопанель в разрезе

1 – стенка камеры;  
2 – палец криогенной машины;  
3 – криопанель;  
4 – имитатор РХ;  
5 – подвеска имитатора;  
6 – внешняя ЭВТИ;  
7 – ЭВТИ имитатора РХ;  
НГ – электронагреватель;  
Т1, Т2– термодатчики на криопанели;  
Тд1 – термодатчики на имитаторе РХ.
рисунок 5. Схема экспериментальной сборки для 
определения поглощательной способности криопанели
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Для определения поглощательной способности кри-
опанели проведена серия экспериментов в вакуумной 
камере. Схема экспериментальной сборки приведена 
на рисунке 5.
Криопанель  3  закрепляется  на  верхнем  пальце 

криогенной  машины  2  камеры  в  горизонтальном 
положении.
К  стенкам  камеры на  аримидных нитях  5,  прохо-

дящих  через  отверстия  в  бортовых  козырьках  кри-
опанели,  подвешивается  имитатор  РХ  4.  Имитатор 
РХ  представляет  собой  прямоугольную  пластину, 
выполненную из алюминиевого сплава и подвешен-
ную параллельно рабочей поверхности криопанели. 
Верхняя (рабочая) поверхность имитатора находится 
на одном уровне (или выше) с бортовыми козырька-
ми криопанели, чтобы исключить теплообмен излу-
чением  с  поверхностью  экранно-вакуумной  тепло-
изоляции  (ЭВТИ).  Нижняя  поверхность  имитатора 
РХ закрыта ЭВТИ 7 (ЭВТИ имитатора). Весь объект 
испытаний закрывается ЭВТИ 6.
Для равномерного распределения температуры по 

имитатору РХ вдоль нерабочей поверхности имита-
тора  установлены  три  аксиальные  тепловые  трубы 
(теплоноситель – пропилен).
На  рабочую  поверхность  имитатора  РХ  нанесе-

но  лакокрасочное  покрытие  со  степенью  черно-
ты  ε1=0,95  при  нормальной  температуре.  На  тыль-
ной  поверхности  установлен  электронагреватель  и 
термодатчики.
После выхода вакуумной камеры на стационарный 

режим по давлению (РК≤1∙10-6 мм рт. ст.) и криопане-
ли по температуре (Т<30 K) было проведено включе-
ние электронагревателя имитатора.
В ходе испытаний достигался стационарный тем-

пературный  режим.  На  имитаторе  РХ  поддержива-
лась температура, близкая к температуре внутренней 
поверхности камеры (~10°С). Результаты испытаний 
приведены в таблице.

таблица – Результаты тепловакуумных испытаний

площадь 
имитатора, м2

температура 
имитатора, К

температура 
криопанели, К

мощность 
нагревателя, Вт

F Т1 Т2 Q12

0,308 284,25 40,45 100

Температура имитатора РХ много больше темпера-
туры криопанели, поэтому степень черноты отлична 
от поглощательной способности.
Расстояние между плоскостями имитатора и кри-

опанели  (~4  мм)  много  меньше  площади  имитато-
ра, поэтому такую систему можно считать  замкну-
той.  Для  этого  случая  тепловой  поток  излучением  

между  имитатором  и  криопанелью  описывается 
уравнением:

 (3)

где Q12, Вт – тепловой поток между имитатором РХ 
и криопанелью;

σ=5,67∙10-8  Вт/(м2 К4)  –  постоянная Стефана  – 
Больцмана;

α1, α2 – поглощательные способности имитато-
ра РХ и криопанели;

ɛ1,  ɛ2  – излучательные способности имитатора 
РХ и криопанели;

F1, м2 – площадь имитатора.
Из-за низкой температуры криопанели её собствен-

ное излучение пренебрежимо мало, и член   в (3) 

можно исключить. В этом случае можно принять, что 
степень черноты имитатора равна его поглощатель-
ной  способности,  т.к.  имитатор  поглощает  только 
собственное излучение, отражённое от криопанели.
Тогда уравнение (3) примет вид:

Для условий эксперимента эффективная поглоща-
тельная  способность криопанели может быть опре-
делена из соотношения:

QНГ–Q12–QЭВТИ=0,
где QНГ, Вт – мощность электронагревателя, уста-

новленного  на  имитаторе  РХ; QЭВТИ, Вт  –  тепловой 
поток через ЭВТИ имитатора РХ,

QЭВТИ=(TЭВТИ–T1)FЭВТИ/RЭВТИ,
где  TЭВТИ,  К  –  средняя  по  наружной  поверхности 

температура ЭВТИ имитатора;
FЭВТИ,  м2  –  площадь  наружной  поверхности 

ЭВТИ имитатора;
RЭВТИ,  м2К/Вт  –  удельное  термическое  сопро-

тивление ЭВТИ.

1 – палец холодильной машины; 2 – криопанель;  
3 – ЭВТИ криопанели; 4 – имитатор РХ;  
5 – тепловые трубы; 6 – внешняя ЭВТИ;  
7 – ЭВТИ имитатора.
рисунок 6. Геометрическая модель расчётной сборки
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рисунок 7. Температура имитатора

рисунок 8. Объект испытаний перед загрузкой в камеру

1 – холодный палец; 2 – криопанель;  
3 – радиационный холодильник; 4 – ЭВТИ;  
5 – установочные стойки.
рисунок 9. Размещение объекта испытаний в камере

По  результатам  испытаний  температуры  имита-
тора РХ и наружной поверхности ЭВТИ имитатора 
известны в точках установки температурных датчи-
ков. Для определения средних температур указанных 
элементов  конструкции,  термического  сопротивле-
ния ЭВТИ  и  расчёта  эффективной  поглощательной 
способности  криопанели  проведено моделирование 
условий эксперимента с использованием программы 
Space Systems Thermal системы инженерного проек-
тирования NX9. Расчёт температурных полей прово-
дился с учётом геометрии, теплофизических свойств 
материалов  и  термооптических  свойств  поверхно-
стей криопанели, имитатора РХ и ЭВТИ.
На  рисунке  6  изображена  геометрическая  модель 

расчётной сборки, которая состоит из имитатора РХ-
ГС, криопанели и ЭВТИ.
В расчёте  были  воспроизведены  аналогичные ис-

пытаниям  условия.  Изменению  подвергались  зна-
чения  поглощательной  способности  покрытия 
криопанели с целью обеспечения максимального со-
впадения расчётных температур с экспериментально 
полученными значениями.

Результаты  расчёта  представлены  на  рисунке  7, 
на  котором  изображено  полученное  температурное 
поле на имитаторе РХ. Расчётная температура соот-
ветствует в точках расположения термодатчиков тем-
пературе, полученной при испытаниях.
Расчётные  и  экспериментальные  температур-

ные поля практически совпадают при эффективной 
(с  учётом  оребрения)  поглощательной  способности 
криопанели  α2=0,95,  при  этом  поглощательная  спо-
собность покрытия рабочей поверхности криопане-
ли при температурах ~40 К уменьшается до значения 
α≈0,87.
Как показали проведённые расчётные оценки, при 

степени  черноты  криопанели  α2=0,95,  температуре 
криопанели Т2≤30–40 К и полученном давлении в ва-
куумной  камере  РК≤1∙10-6 мм  рт.  ст.  температурная 
погрешность на фотоприёмниках РХ при испытани-
ях по сравнению с условиями штатной эксплуатации 
не превышает 1,6 К.

2.3.   Тепловакуумные испытания РХ  
прибора МСУ-ГС 
гидрометеорологического спутника 
в вакуумной камере. Сравнение 
с данными лётных испытаний

Для подтверждения соответствия условий, создава-
емых на разработанном стенде, условиям лётной экс-
плуатации радиационных холодильников проведены 
испытания РХ прибора МСУ-ГС, полный аналог ко-
торого имеет успешную лётную квалификацию в со-
ставе КА (рисунок 8).
Объект испытаний включает РХ и имитатор прибо-

ра МСУ-ГС, к которому крепится РХ. На имитаторе 
установлены электронагреватели, с помощью которых 
на  теплом корпусе РХ поддерживалась  температура, 
соответствующая температуре при лётной эксплуата-
ции. Собранный объект испытаний устанавливался на 
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рабочий стол камеры на специальных стойках, имею-
щих высокое термическое сопротивление (рисунок 9). 
Криопанель закреплялась на пальце верхней криоген-
ной машины камеры в горизонтальном положении.
Для исключения остаточного давления в полостях 

РХ и возможного выпадения криоосадков на его хо-
лодных поверхностях  проводился  режим дегазации 
при достижении давления в камере ≤1∙10-6 мм рт. ст. 
в течение 24 часов, после чего включалась криоген-
ная машина, на холодный палец которой установлена 
криопанель.
Температура основания РХ поддерживалась в пре-

делах плюс  15±0,5°С. Испытания продолжались  до 
достижения установившихся температур на объекте 
испытаний. Результаты испытаний приведены на ри-
сунке 10, на рисунке 11 – результаты аналогичного 
выхода РХ на режим в процессе лётной эксплуатации.
Как следует из приведённых графиков, результаты 

лётной  эксплуатации  и  результаты  имитации  усло-
вий лётной эксплуатации в представленном экспери-
менте совпадают с точностью до ~2°С.

заключение
Разработана  и  введена  в  эксплуатацию  экспери-

ментальная  установка,  обеспечивающая  высокую 
точность  воспроизведения  натурных  условий  экс-
плуатации  радиационных  холодильников  для  крио-
статирования  фотоприёмников  оптико-электронной 
аппаратуры.  Установка  позволяет  эффективно  про-
водить наземную отработку теплового режима фото-
приёмников, входящих в состав оптико-электронной 
аппаратуры космических аппаратов отрасли.
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рисунок 10. Выход на рабочий температурный режим радиационного холодильника при ТВИ в вакуумной камере

рисунок 11. Выход на рабочий температурный режим 
радиационного холодильника при лётной эксплуатации
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В статье рассматриваются схемы незаглубляемых 
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введение
Теплофизические  характеристики  лунного  грунта 

(ТФХ) были определены в результате экспериментов 
как  в  лабораториях,  так  и  непосредственно  на  по-
верхности Луны. На рисунке 1 представлен  график 
изменения теплопроводности  грунта в  зависимости 
от глубины по результатам миссий «АПОЛЛОН-15» 
и «АПОЛЛОН-17» (Лангсет М.С. и др., 1975).
Из  этих  данных  видно,  что  наиболее  сильно  те-

плопроводность  грунта  изменяется  в  приповерх-
ностном  слое  грунта  на  глубине  всего  в  несколько 
сантиметров  (таблица 1),  в  то  время как при даль-
нейшем увеличении глубины её изменение не столь 
значительно.

таблица 1 – Распределение теплопроводности лунного 
грунта в зависимости от глубины

глубина, см λ, Вт/м·К
0–3 0,001–0,011
3–220 0,011–0,03

Из этого можно сделать вывод, что задачу по опре-
делению ТФХ  грунта  на  поверхности Луны можно 
разделить  на  две  подзадачи:  измерение  ТФХ  в  по-
верхностном  слое  (до  нескольких  сантиметров, 
т.е.  незаглубляемый  термозонд)  и  определение  рас-
пределения ТФХ по  глубине  до нескольких метров 
(т.е. заглубляемый термозонд).
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На  такие  же  две  подзадачи  эту  проблему  можно 
разделить  и  по  возможным  техническим  решениям 
заглубляемых  и  незаглубляемых  термозондов,  по-
скольку в зависимости от решаемой подзадачи каж-
дая конструкция будет иметь свои особенности (Га-
леев А.Г. и др., 2013).
В  данной  статье  будут  рассмотрены  незаглубляе-

мые термозонды для измерения ТФХ поверхностно-
го слоя лунного грунта.
Что касается характеристик самого поверхностного 

слоя, которые нужно учитывать при разработке мето-
дов и технологий определения его ТФХ в натурных 
условиях («in situ»), приведём следующие данные.
Теплопроводность лунного грунта зависит, прежде 

всего, от плотности «упаковки» частиц грунта, а его 
теплоёмкость — от теплоёмкостей входящих в него 
минералов. Для образца грунта известного химиче-
ского  состава  удельная  теплоёмкость  с  может  быть 
оценена по формуле:

где  сi  –  массовая  концентрация  i-го  компонента 
в  образце; xi  –  удельная  теплоёмкость  этого  компо-
нента (по справочникам для земных минералов).
Несмотря  на  различие  химического  состава  «мор-

ского» и материкового реголита, величины его тепло-
ёмкости мало зависят от региональной геологической 
ситуации, ибо и морской, и материковый грунт сложен 
преимущественно  силикатами,  а  величины  теплоём-
кости этих соединений близки (Кларк С.П., 1969).
Характер реголита, рыхлого, с пустыми порами и 

точечными межзерновыми контактами и на «море», 
и  на  материке  определяет  свойства  лунного  грунта 
(таблица 2) как весьма эффективного теплоизолятора 
(Авдуевский B.C. и др., 1974; Khartov V.V. et al., 2011).

рисунок 1. График зависимости теплопроводности 
лунного грунта от глубины, по результатам миссий 
«АПОЛЛОН-15» и «АПОЛЛОН-17»

таблица 2 – Характеристики образцов лунного грунта 
(Флоренский К.П. и др., 1975)

метод определения коэффициент 
теплопроводности, Вт/м·К

лабораторный анализ грунтов
«ЛУНА-16»

«АПОЛЛОН-11»
(2±0,5)·10–4
(2,3)·10–4

дистанционные оптические 
и радиоизмерения

5,2·10–4
1,46·10–4

0,5·10–4–7,1·10–4

Расхождения в оценках величин теплопроводности 
по оптическим и радиоастрономическим измерени-
ям,  вероятно,  связаны  с  изменчивостью  плотност-
ных  характеристик  самого  верхнего  слоя  реголита 
на различных участках поверхности Луны, например 
с недоучётом локальных скоплений крупных камней. 
В то же время лунный материал в земных лаборатор-
ных опытах специально отсортировывается.
Вследствие  хороших  теплоизоляционных  свойств 

реголита тепловой режим поверхностного слоя Луны 
характеризуется  быстрым уменьшением  амплитуды 
температурных  колебаний  с  глубиной  (таблица  3) 
(Авдуевский B.C. и др., 1974).

таблица 3 – Характеристики теплового режима 
приповерхностного слоя

глубина амплитуда температур, °С

поверхность 280
в предположении 

постоянства тепловых 
свойств

7 см ~30

14 см ~3

Теплофизические  свойства  реголита  в  значитель-
ной степени зависят от температуры. Характер этой 
зависимости  для  конкретных  образцов  тонкозерни-
стого лунного грунта (Cremers C.J., 1974) показан на 
рисунке 2, а в обобщенном виде для среднего реголи-
та с объёмным весом 1,3 г/см3 (Hemingway B.S. и др., 
1974) – в таблице 4:
Измерение теплофизических параметров реголита 

и его земных аналогов (Головкин А.Р. и др., 1974) по-
казывает, что для реголита и моделирующих его ма-
териалов, как и следовало ожидать, близки величины 
теплоёмкости и различны величины теплопроводно-
сти (таблица 5).
Разница эта, вероятно, обусловлена как недостаточ-

но строгим воспроизведением гранулометрических, 
а, следовательно, и плотностных характеристик, так 
и  неопределённостью  условий  дегазации  исследуе-
мых образцов.
В то же время величины коэффициента теплопро-

водности  плотного  силикатного  скелета  реголита 
близки  к  величинам  коэффициента  теплопроводно-
сти аналогичных земных горных пород, в интервале 
2,1–4,19 Вт/м·К (Флоренский К.П. и др., 1975).

«АПОЛЛОН-15»
поверхностные изменения

«АПОЛЛОН-15» 1 
«АПОЛЛОН-15» 2
«АПОЛЛОН-17» 1 
«АПОЛЛОН-17» 2

«АПОЛЛОН-17 »
поверхностные изменения

теплопроводность, Вт×10–4/см·К
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В данной статье рассматриваются две схемы неза-
глубляемых термозондов для измерения ТФХ лунно-
го грунта:

 - поверхностный термозонд;
 - остывающий термозонд.

1. Поверхностный термозонд
Термозонд  предназначен  для  определения  ТФХ 

грунта  поверхностного  слоя.  В  простейшем  случае 
он состоит из нагревателя, термометра, конструктив-
но  не  связанного  с  ним,  и  слоя  экранно-вакуумной 
теплоизоляции,  покрывающего  всю  конструкцию, 
для максимального исключения влияния других на-
гревающих или охлаждающих факторов (рисунок 3).
Термометр  находится  на  определённом  заданном 

расстоянии от нагревателя. При включении нагрева-
теля  тепловая  волна  постепенно  доходит  до  термо-
метра, и по его показаниям после решения обратной 
двумерной  нестационарной  задачи  теплопроводно-
сти для модели полубесконечного тела можно вычис-
лить ТФХ грунта (Алифанов О.М. и др., 2009; Алифа-
нов О.М. и др., 2012).

Недостатком  такого  термозонда  является  возмож-
ность измерения характеристик только на поверхно-
сти. Однако привлекает простота конструкции и от-
сутствие необходимости бурения скважины.
Было проведено моделирование данной схемы для 

анализа распределения температуры в грунте. Реше-
на серия прямых задач в программной среде Ansys 
методом  конечных  элементов.  В  каждом  последу-
ющем  решении  уменьшались  размеры  конечных 
элементов.  В  данном  случае  при  расчётах  удалось 
достигнуть точности порядка нескольких сотых гра-
дуса при  величине  конечного  элемента  0,5 мм  (та-
блица 7).
Исходные данные (таблица 6):
 - мощность нагревателя 0,01 Вт;
 - время нагрева 180 минут;
 - начальная температура системы –23°С.
В  таблице  6  приняты  характеристики  грунта,  ха-

рактерные для поверхностного слоя (по результатам 
измерений  миссий  Apollo).  Мощность  нагревателя 
и  время  нагрева  взяты  с  учётом  ограниченной  ко-
нечной температуры нагрева. Это сделано для того, 

таблица 4 – Зависимость теплофизических характеристик от температуры грунта
температура, К теплопроводность, ×10-3, Вт/м·К теплоёмкость, Дж/кг·К

100 0,7 275,7

вакуум, 10–6 тор
150 0,8 433,9
250 1,1 672,4
300 1,4 758,1
350 1,7 848,9

рисунок 2. Изменение величин теплопроводности 
и температуропроводности реголита миссий 
«АПОЛЛОН-15» (пунктир) и «АПОЛЛОН-16» 
(сплошная линия) в зависимости от температуры 
(Cremers C.J., 1974) рисунок 3. Схема поверхностного термозонда

таблица 5 – Сравнение теплофизических параметров лунного реголита и его аналогов
материал теплопроводность, ×10-3, Вт/м·К теплоёмкость, Дж/кг·К

морской реголит Л-16 2,76 0,74
вакуум, 10–6 торандезито-базальтовый песок 4,27 0,735

мелкораздробленный базальт 6,98 0,79
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чтобы  ТФХ  грунта  не  изменились  при  повышении 
температуры, т.е. задача сохранила свою линейность. 
На рисунке 4 показано распределение  температуры 
по результатам решения задачи.
Особенностью конструкции данной схемы являет-

ся  отделение нагревателя  от  термометров. Это  сде-
лано для того, чтобы отсутствовала какая-либо часть 
конструкции, находящаяся в тепловой связи с термо-
метром. Но в принятой схеме термозонда необходи-
мо  учитывать  погрешность  в  определении  расстоя-
ния от нагревателя до термометра.
Для оценки этой погрешности применим следую-

щий подход. Определим температуру грунта в двух 
точках: на расстоянии 2 мм и 5 мм от нагревателя. 
Предположим,  что  при  установке  термометров  мы 
ошиблись с расстоянием от нагревателя до термоме-
тра, и термометр, который предполагался на расстоя-
нии 2 мм, установили на расстоянии 3 мм от нагрева-
теля, а термометр, который должен быть установлен 
в 5 мм, установили на расстоянии 4 мм.
Точно так же по решённой выше задаче определим 

температуру в точках 3 мм и 4 мм от нагревателя. Это 
будут «измеренные значения» термометров.

Теперь  решим  обратную  задачу  по  определению 
одного  параметра  –  коэффициента  теплопроводно-
сти. Для этого проведём ряд вычислений прямой не-
стационарной задачи теплопроводности, меняя зна-
чение  коэффициента  λ.  Остальные  характеристики 
зафиксированы и будут браться из исходных данных, 
приведённых выше. Рассчитав распределения темпе-
ратур  грунта для  точек на расстоянии 2 мм и 5 мм 
от нагревателя в зависимости от теплопроводности и 
сопоставив эти данные с «измеренными значениями» 
термометров,  определим  «измеренную  теплопрово-
дность»  грунта.  Сопоставив  эту  теплопроводность 
с изначальной, можно будет определить погрешность 
измерения в зависимости от расстояния.
Для решения этого ряда прямых задач примем раз-

мер конечного элемента равным 1 мм, т.к. при этом 
значении мы получаем точность расчётов по темпе-
ратуре до сотых градуса, а машинное время решения 
примерно в восемь раз меньше, чем при размере ко-
нечного элемента в 0,5 мм.
Назовём точку в 2 мм от нагревателя – термометр 2. 

По  аналогии  остальные  будут  называться  термо-
метр 3, 4, и 5.

таблица 6 – Исходные данные для решения тепловой задачи

наименование материал диаметр высота/длина теплопроводность,  
Вт/(м·°С)

теплоёмкость,  
Дж/(кг·°С)

нагреватель 
(цилиндрическая форма) медный сплав 10 мм 10 мм 401 385

грунт грунт – – 0,002 500

таблица 7 – Анализ точности решения тепловой задачи при выборе размера конечного элемента

размер конечного 
элемента, мм

температура нагревателя, °С температура грунта 
на расстоянии 2 мм 
от нагревателя, °С

температура грунта 
на расстоянии 5 мм 
от нагревателя, °Сmax min

10 5,2317 5,2137 –13,043 –19,629
5 5,1319 5,1314 –14,613 –19,987
2 5,4838 5,48 –13,175 –19,695
1 5,6177 5,617 –13,254 –19,714
0,5 5,7203 5,7193 –13,363 –19,759

рисунок 4. Поверхностный термозонд. Распределение температуры при численном моделировании тепловой задачи
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Решим задачу по описанной выше схеме.
В таблице 8 приведены температуры, которые по-

лучились  при  решении  предыдущей  задачи  (значе-
ние теплопроводности грунта 0,002 Вт/(м °С)):
Теперь  проведём  ряд  вычислений  прямой  зада-

чи,  меняя  теплопроводность,  и  построим  графи-
ки температур в точках 2 мм и 5 мм от нагревателя 
(таблица 9).
Как  видно из  графиков  (рисунки  5,  6),  исходя  из 

«измеренного  значения»  термометра  2  (–16,4°С), 
можно  по  графику  высчитать  «измеренную  те-
плопроводность»,  которая  будет  равна  пример-
но  0,00049  Вт/м·°С  (истинная  теплопроводность 
0,002  Вт/м·°С).  Ошибка  в  данных  условиях  при 
сдвиге на 1 мм равна 75,5 %.

Во втором случае «измеренное значение» термоме-
тра 5 было равно –18,4°С. Это значение не попадает 
в  поле  рассчитанных  температур  в  реальной  точке 
в 5 мм от нагревателя.
Следовательно,  можно  сделать  вывод,  что,  как 

и ожидалось, поверхностный термозонд весьма чув-
ствителен  к  погрешности  установки  термометров, 
и  это  надо  иметь  в  виду  при  его  проектировании 
и  практической  реализации  этой  схемы  измерения. 
Второй  вывод  заключается  в  том,  что  универсаль-
ного  способа  расчёта  для  оценки погрешности нет, 
и погрешность следует рассчитывать индивидуально 
в каждом случае. Минимизировать её можно на этапе 
проектирования,  при  выборе,  например,  мощности 
нагревателя и времени его действия.

таблица 8 – Значения температур по «показаниям» различных термометров в моделируемой задаче
расстояние от нагревателя, мм наименование значение температуры, °С

2 истинное значение термометра 2 –13,254
3 «измеренное значение» термометра 2 –16,403
4 «измеренное значение» термометра 5 –18,386
5 истинное значение термометра 5 –19,714

таблица 9 – Результаты решения обратной задачи теплопроводности (ОЗТ)

теплопроводность, Вт/(м·°С) истинное значение температуры, °С, 
термометра 2

истинное значение температуры, °С, 
термометра 5

0,0004 –17 –22,2
0,0005 –16,3 –22
0,001 –14,5 –20,9
0,0015 –13,7 –20,2
0,002 –13,3 –19,7
0,0025 –13 –19,4
0,003 –12,9 –19,1
0,0035 –12,9 –18,9
0,004 –12,9 –18,8
0,0045 –13 –18,7
0,005 –13 –18,6
0,006 –13,2 –18,5
0,007 –13,5 –18,5
0,008 –13,7 –18,5

рисунок 5. График зависимости температуры 
от теплопроводности в точке 2 мм от нагревателя

рисунок 6. График зависимости температуры 
от теплопроводности в точке 5 мм от нагревателя
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2. Остывающий термозонд
Принцип работы этого термозонда основан на сле-

дующем. На поверхность  грунта помещается некое 
тело с известными ТФХ, нагретое до определённой 
температуры  (рисунок  7).  Верхняя  и  боковые  по-
верхности  этого  тела  теплоизолированы. После  со-
прикосновения  нижней  его  части  с  грунтом  часть 
тепла начинает перетекать в реголит. По изменению 
температуры тела в зависимости от времени и по ре-
зультатам решения обратной задачи можно получить 
некоторые данные о ТФХ грунта.

рисунок 7. Схема остывающего термозонда

Плюсы  такого  термозонда:  простота  конструкции 
и  эксплуатации.  Существенным  минусом  является 
нестабильность результатов. Дело в том, что для та-
кого термозонда необходимо обеспечить идеальный 
тепловой контакт с грунтом. Иначе, если сопротив-
ление на контакте будет достаточно высоким, то тер-
мозонд будет определять ТФХ грунта с недопустимо 
большой погрешностью.

заключение
Из  этих  двух  схем  можно  полностью  исключить 

для  практического  применения  только,  пожалуй, 
остывающий термозонд – поскольку крайне сложно 
будет оценить тепловое сопротивление при контакте 
с грунтом.
Поверхностный  термозонд  лишён  частично  либо 

полностью этого недостатка. Для него не будет иметь 
значения наличие  теплового  сопротивления при  кон-
такте  нагревателя  с  грунтом.  Количество  отданно-
го  тепла  нагревателем  в  грунт  можно  будет  оценить 
по изменению температуры самого нагревателя. В то 
же время решение обратной задачи (по результатам из-
мерения температуры грунта на некотором расстоянии 
от нагревателя) будет получено исходя из количества 
именно отданного нагревателем тепла, а не изначаль-
ной его мощности. Именно по этим двум параметрам – 
отданному теплу и изменению температуры грунта в 
точках измерения – можно будет судить о ТФХ грунта.
Таким образом, поверхностный термозонд является 

достаточно простой схемой. Его существенный недо-

статок (как и у всех незаглубляемых термозондов) – 
возможность  измерения  ТФХ  только  в  поверхност-
ном слое. Однако для простых миссий этот недостаток 
выливается  в  простоту  использования  и  отсутствие 
необходимости в бурении скважины. К тому же, его 
можно использовать в комплексе и с другими более 
сложными проникающими термозондами.
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В статье представлены теоретические 
результаты решения инженерной задачи 
по учёту магнитных возмущений при разработке 
системы управления угловым движением малого 
космического аппарата. Расчёт магнитных 
возмущений выполнен с применением метода 
конечных элементов. Оценка влияния возмущений 
на систему управления выполнена путём 
численного интегрирования дифференциальных 
уравнений орбитального и управляемого 
вращательного движения КА. Магнитное поле 
Земли моделировалось согласно аналитическим 
соотношениям IGRF-12.

Ключевые слова: малый космический аппарат; 
магнитное поле Земли; магнитное управление; 
магнитный исполнительный орган;  
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The article presents the theoretical results of  
the solution of an engineering problem for  
the registration of magnetic disturbances  
in the development of a control system for  
the angular motion of a small spacecraft.  
Calculation of magnetic disturbances is  
performed using the finite element method.  
The influence of perturbations on the control  
system is estimated by numerical integration of  
the differential equations of the orbital and  
controlled rotational motion of the spacecraft.  
The Earth’s magnetic field was modeled according to 
the analytical relationships – IGRF-12.

Кey words: micro satellite;  
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magnetorquer;  
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1. Общие сведения
Начиная  с  первых  пусков  искусственных  спут-

ников,  инженерам и  научным работникам  было  из-
вестно о влиянии магнитного поля Земли (МПЗ) на 
угловое движение  (ориентацию) космических аппа-
ратов (КА) (Коваленко А.П., 1975). Уровень влияния 
МПЗ настолько велик, что это свойство широко ис-
пользуется  для  непосредственного  управления  кос-
мическими аппаратами. Магнитные исполнительные 
органы  (МИО  –  катушки  с  током,  электромагниты 
или ПМ – постоянные магниты) магнитной системы 
управления  (СУ)  неподвижно  крепятся  к  конструк-
ции КА. Механический момент магнитного взаимо-
действия вычисляется на основе общего выражения, 
верного для любого МИО или магнитного возмуще-
ния (МВ) (Коваленко А.П., 1975; Техническая кибер-
нетика, 1976), Н∙м:
–M= –A× –B,   (1)
где   –A – магнитный момент МИО (МВ), А∙м2;  –B – 

индукция МПЗ, Тл.
В приводимых расчётах средняя величина индук-

ции МЗП принята 50 мкТл.
Магнитный  момент  плоского  контура  (катушки) 

с током [1, 2], А∙м2:
–A=I∙S∙ –n,
где I – сила тока в контуре, ампер-витки; S – пло-

щадь контура, м2; –n – единичная нормаль к плоскости 
контура.
Магнитный момент ПМ (Коваленко А.П., 1975; Тех-

ническая кибернетика, 1976), А∙м2:
–A= –Bt∙V/μ0,  (2)
где  μ0=4π∙10–7  Гн/м;  

–Bt  –  средняя  по  объёму  фак-
тическая  индукция  внутри  и  на  полюсах  магнита 
с  учётом  размагничивающего  действия  собствен-
ных  полюсов  (геометрии  магнита),  Тл;  V  –  объём 
магнита, м3.

2.   Описание «магнитной части» 
разрабатываемого малого КА

На рисунке 1 представлен общий вид разрабатыва-
емого малого КА для дистанционного зондирования 
Земли (ДЗЗ) в оптическом диапазоне.
Аппарат (Дмитриев Д.В. и др., 2018; Малинин А.С., 

2018;  Архангельский Р.Н. и др.,  2017)  выполнен 
в  формате  CubeSat  16U  с  габаритными  размерами 
(при закрытой крышке камеры ДЗЗ) 450×250×250 мм 
и массой 20 кг.
Корпус  КА  изготавливается  из  алюминиевых  па-

нелей  со  средней  толщиной  3  мм.  Снаружи  на  все 
стороны  корпуса  установлены  панели  солнечных 
батарей,  представляющие  собой  многослойные  пе-
чатные  платы  с  наклеенными  фотоэлектрическими 
преобразователями.

Один из слоёв отмеченных печатных плат отведён 
под  плоские  катушки,  рисунок  2,  представляющие 
собой вытравленные из фольги спиральные дорожки.
Катушки являются МИО системы управления КА, 

параметры катушек приведены в таблице 1.
Магнитные  элементы  КА  (источники,  усилите-

ли  магнитного  поля  –  МП)  можно  разделить  на 
три  группы:  МИО;  детали  из  инвара  (магнитомяг-
кий  сплав  32НКД,  начальная  магнитная  проницае-
мость 1300  (Прецизионные сплавы, 1974)) – служат 
для термостабильности камеры ДЗЗ (Дмитриев Д.В. 
и др.,  2018; Тумарина М.В. и др.,  2017);  двигатели-
маховики  (ДМ) – инерциальная часть СУ, содержат 
магнитомягкие ротор и статор, а также ПМ.

рисунок 1. Общий вид КА «АУРИГА» с раскрытой 
крышкой камеры ДЗЗ

1 – оптический вход камеры ДЗЗ;  
2 – инваровые детали; 3 – ДМ; 4 – МИО.
рисунок 2. Магнитные части и их взаимное 
расположение в составе КА
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Ввиду малости внешних МП во всех расчётах при-
нята линейная модель намагничивания магнитомяг-
ких материалов (область Релея с обратимым намаг-
ничиванием, без остаточной намагниченности).
Также,  для  упрощения  вычислений,  принята  ли-

нейная «кривая» размагничивания ПМ.

3. Источники магнитных возмущений
В соответствии с (Коваленко А.П., 1975) можно вы-

делить три источника МВ: магнитомягкие элементы 
(инваровые  детали,  ротор  и  статор  ДМ),  магнитот-
вёрдые элементы (ПМ в составе ДМ) и токовые кон-
туры. Рассмотрим первые два  вида магнитных воз-
мущений,  поскольку МВ  токовых  контуров  трудно 
поддаются  теоретическому  учёту  ввиду  сложности 
бортовой электрической схемы и режимов её работы.

3.1.   Магнитные возмущения постоянных 
магнитов ДМ

В  состав  КА  входят  три  ДМ  RW-0.03  Sinclair 
Interplanetary (таблица 2). Магнитная модель ДМ, ри-
сунок 3, представляет собой два магнитомягких ста-
кана (ротор и статор), между которыми расположены 
ПМ. Зазор между ПМ и статором не моделируется.

таблица 2 – Основные характеристики ДМ RW-0.03

кинетический момент 
(КМ), Н∙м∙с

номинальный 0.03

пиковый 0.04

управляющий момент, 
мН∙м

при КМ=0.02 Н∙м∙с ±2

при КМ=0.04 Н∙м∙с ±0.5

масса 0.185 кг размеры 50×50×40 мм

ПМ дисковой формы диаметром 8 мм и толщиной 
3 мм,  поляризация  вдоль  оси  симметрии. Свойства 
материалов ДМ представлены в таблице 3.

таблица 3 – Расчётные магнитные свойства материалов 
ДМ

магнитная проницаемость материала  
ротора и статора μr

5000

остаточная индукция материала ПМ Br, Тл 1.5

коэрцитивная сила материала ПМ  
по намагниченности Hcj, А/м

106

Проверка достоверности численного расчёта про-
изведена путём моделирования одного ПМ и сравне-
ния с аналитическим расчётом.
Так как ПМ имеет  свободные полюса,  его факти-

ческая индукция отличается от остаточной индукции 
материала. МП полюсов, направленное против поля 
материала:

H(B)=–(N/μ0)∙B,
где N – размагничивающий фактор, для рассматри-

ваемой  геометрии  ПМ N=0.52  (Сандомирский С.Г., 
2015). Фактическая индукция ПМ и напряжённость 
размагничивающего поля:

Bt=0.92 Тл; H0=381 кА/м.

таблица 1 – Параметры МИО КА при  –A^ –B
сторона КА I, ампер-витки2 S, м2 А2, А∙м2 М2 в поле 50∙мкТл

+X, –X, +Y, –Y 7.04 0.0541 0.381 19.1 мкН∙м
‒Z1 11.67 0.0335 0.391 19.6 мкН∙м

Примечания
1  Суммарные параметры двух вложенных катушек.
2  При максимальной силе тока, подаваемой на МИО.

рисунок 3. Магнитная модель ДМ (симметричная 
половина, катушки статора не моделируются)

1 – кривая размагничивания материала ПМ;  
2 – напряжённость поля, кА/м; 3 – магнитная индукция,  
(показана симметричная половина ПМ, стрелками 
отмечена корреляция с аналитическим расчётом).
рисунок 4. Результаты численного моделирования 
одного ПМ

линейная «кривая»
размагничивание материала
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1 – изолированные ПМ;  
2 – в составе с ротором и статором.
рисунок 5. Магнитная индукция, поля ДМ  
(сектор с одним ПМ)

Кривая размагничивания материала ПМ представ-
лена на рисунке 4.1.
Магнитный момент ПМ на основе (2): A=0.11 А∙м2.
Из рисунка 4 видно, что аналитический расчёт Bt 

и H0  совпадает  с  численным  только на  периферии 
диска.  N  в  действительности  различен  по  объёму 
ПМ.
Величина механического момента на ПМ со сторо-

ны внешнего поля 50 мкТл при   –A^ –B на основе (1): 
M=5.5 мкН∙м.
Сравнение  результатов  расчётов  и  сопоставле-

ние момента одного ПМ с управляющим моментом 
МИО_X (таблица 1) приведено в таблице 4.

таблица 4 – Величина максимального механический 
момента, действующего на отдельный ПМ во внешнем 
поле 50 мкТл при  –A^ –B

М МИО_X аналитический 
расчёт

численный 
расчёт расхождение

19.1 мкН∙м 5.5 мкН∙м 7.33 мкН∙м 33%

доля М МИО_X 29% 38% –

Видно,  что  «паразитный» момент  одного  неболь-
шого  ПМ  может  составлять  существенную  долю 
управляющего момента одного МИО.
Для  оценки  влияния  материала  ротора  и  статора 

на взаимодействие постоянных магнитов из состава 
конструкции ДМ с внешним полем рассмотрены два 
расчётных случая: ПМ изолированы; ПМ совмещены 
с ротором и статором.

На рисунке 5 и в таблице 5 приведены результаты 
численного моделирования магнитного поля ДМ.
Из сравнения таблиц 4 и 5 видно, что ПМ в составе 

ДМ взаимно компенсируют друг друга за счёт сим-
метричности расположения по окружности. Наличие 
магнитопроводящих  ротора  и  статора  практически 
исключает  паразитный  момент  ПМ  –  ротор  и  ста-
тор  замыкают  магнитную  систему.  Тем  самым ДМ 
не имеет внешних постоянных магнитных полюсов. 
В дальнейшем принимается, что ПМ из состава ДМ 
не являются источником МВ.

3.2.   Влияние инваровых деталей 
на управляющие моменты МИО

Для оценки влияния наличия инваровых деталей на 
функциональные характеристики МИО рассмотрены 
четыре расчётных случая: включение двух изолиро-
ванных МИО ±X (одного МИО –Z) и в составе с ин-
варовыми деталями.
Для МИО±X:  вектор  –B  совпадает  с  направлением 

+Z  связанной  системы  координат  (ССК)  КА  (ри-
сунок 2); вектор   –A МИО ±X направлен по ‒X и ^ –B 
(МY МИО X максимален).
Для МИО–Z:  вектор  –B  совпадает  с  направлением 

+X ССК КА; вектор  –A МИО±X направлен по ‒Z и ^ –B 
(МY МИО Z максимален).
Величина внешнего поля 50 мкТл.
Результаты моделирования симметричной полови-

ны  конструкции  относительно  плоскости  ZX  пред-
ставлены на рисунке 6 и в таблицах 6, 7. Достовер-
ность  решения  проверяется  сравнением  численных 
результатов по механическому моменту изолирован-
ных катушек с данными таблицы 1.
Из таблиц 6, 7 видно, что инвар усиливает действие 

катушек МИО, выступая в роли сердечника. Большее 
усиление МИО–Z (+14%) можно объяснить тем, что 
«длинный» размер инваровых деталей  // –A, что спо-
собствует  их  большему  намагничиванию.  В  то  же 
время расхождение в 14% может находиться в преде-
лах погрешности численного расчёта.
В  дальнейшем  для  консервативности  результа-

тов моделирования движения КА принимается,  что 
инваровые  детали  в  рассмотренной  конфигурации 
не оказывают влияния (не увеличивают) на управля-
ющие моменты МИО.

таблица 5 – Механический момент ДМ в поле 50 мкТл относительно оси в диаметральном сечении, мкН∙м

М МИО_X

изолированные ПМ в составе ротора и статора

направление внешнего поля относительно оси вращения ДМ

// ^ // ^

19.1 мкН∙м 0.8 1.6 0.05 0.00

доля М МИО_X 4.2% 8.4% 0.3% 0.00

1

Br материала ПМ: 
1.5 Тл

2

индукция 
в окружающем 
пространстве

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3
0.2
0.1
0.0

1.50
1.33
1.17
1.00
0.83
0.67
0.50
0.33
0.17
0.00
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1 – индукция, мкТл, вокруг изолированных катушек;  
2 – индукция в инваровых деталях, мТл, при включённых 
катушках.
рисунок 6. Результаты моделирования МИО ±X

3.3.   Магнитные возмущения инваровых 
(магнитомягких) деталей

Кроме магнитной стрелки компаса (объекта с соб-
ственным магнитным моментом),  свойством ориен-
тироваться по линиям внешнего поля могут обладать 
также  тела  из  магнитомягких  материалов  (без  соб-
ственной  остаточной  намагниченности)  анизотроп-
ной геометрии. Известный пример этого – визуали-
зация МП с помощью железных опилок.
Под  анизотропной  геометрией  подразумевается 

разница в линейных размерах по различным направ-
лениям тела.
На рисунке 7 показано МП при различной ориента-

ции анизотропного магнитомягкого объекта  (парал-
лелепипеда с длиной, превосходящей ширину и тол-
щину в шесть раз).
Из рисунка 7 видно, что при ориентации объекта, 

отличной от 0° и 90°, векторы внутренней магнитной 
индукции отвёрнуты от основного внешнего направ-
ления в сторону «длинного» размера объекта.

Возникновение M  объясняется тем, что МП стре-
мится  минимизировать  свою  потенциальную  энер-
гию в магнитном поле и  ориентирует  свой магнит-
ный момент вдоль магнитного поля.
По  результатам  моделирования  магнитомягких 

деталей (инвар + роторы и статоры ДМ) в перемен-
ном по направлению внешнем поле выяснилось, что 
значительный и наибольший вклад (80%) в «магни-
томягкий» возмущающий момент вносят инваровые 
стойки,  обладающие  существенной  анизотропией 
геометрии. Магнитомягкая анизотропная часть кон-
струкции КА обладает круговой симметрией в пло-
скости XY,  поэтому  вектор  возмущающего  магнит-
ного  момента  всегда  направлен  параллельно  оси  Z 
ССК.  На  рисунке  8  приведены  результаты  расчёта 
возмущающих механического и магнитного момен-
тов в зависимости от направления внешнего поля.

таблица 6 – Механические моменты МИО ±X (ток 7.04 ампер-витков) и инвара деталей во внешнем поле 50 мкТл  
при  –A^ –B относительно оси Y

ΣМY изолированных катушек, мкН∙м
таблица 1 численный расчёт расхождение
+38.2 +38.11 0.3%

ΣМY в составе с инваровыми деталями, мкН∙м
вклад МИО ±X вклад инвара ΣМY расхождение с1

+51.04 –11.57 +39.47 +3.6% (усиление)

таблица 7 – Механические моменты МИО –Z (ток 11.67 ампер-витков) и инвара деталей во внешнем поле 50 мкТл  
при  –A^ –B относительно оси Y

ΣМY изолированных катушек, мкН∙м
таблица 1 численный расчёт расхождение
–19.6 –19.71 0.5%

ΣМY в составе с инваровыми деталями, мкН∙м
вклад МИО –Z вклад инвара ΣМY расхождение с1

–21.82 –0.62 –22.44 +14% (усиление)

1 – зависимость внешнего механического момента 
M (относительно оси ^ плоскости рисунка) от угла α 
между  –B и «длинным» размером.
рисунок 7. Магнитная индукция в области объекта 
с анизотропной геометрией при его различной 
ориентации относительно внешнего поля
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3.4.   Влияние инваровых деталей 
на показания магнитометров

На рисунке 9 показана схема расположения магни-
тометрических датчиков, входящих в состав СУ КА и 
расположенных на внешних сторонах корпуса. Всего 
используется пять трёхкомпонентных датчиков.
На рисунке 10 представлены расчётные показания 

магнитометра  «минус»  Y  при  вращении  внешнего 
МП относительно оси X ССК.

Величина  искажения  показания  магнитометров 
зависит  от  их  положения  относительно  инваровых 
деталей  (искажения  тем  больше,  чем  ближе  датчик 
расположен к инвару). Наибольшее искажение (26%) 
имеет место по оси Z ССК, что связано с «длинным» 
размером инвара и наибольшим его намагничивани-
ем по этому направлению.
Для частичной компенсации искажений показаний 

магнитометров  (приближения их показаний к вели-
чине и направлению невозмущённого внешнего поля) 
предлагается простой способ введения поправочных 
постоянных  множителей,  определённых  расчётным 
способом  и  закладываемых  в  программу  бортового 
вычислителя, таблица 8.

4.   Исследование влияния 
собственного магнитного момента 
конструкции КА на систему 
ориентации и стабилизации

Рассмотрим  влияние  магнитных  возмущений 
на  систему  управления  малого  КА  «АУРИГА»  в 
дежурном  режиме  работы  и  в  режиме  демпфиро-
вания угловых скоростей вращения КА средствами 
магнитных  исполнительных  органов.  В  дежурном 
режиме  КА  ориентируется  таким  образом,  чтобы 
обеспечить  работоспособность  звёздных  датчиков. 

1 – возмущающий механический момент, мкН∙м, относительно оси // плоскости XY ССК;  
2 – возмущающий магнитный момент, А∙м2, // оси Z ССК.
рисунок 8. Результаты расчёта МВ КА во внешнем поле 50 мкТл переменного направления

рисунок 9. Расположение магнитометров СУ КА 
(название датчика соответствует стороне установки)

рисунок 10. Расчётные показания трёхкомпонентного магнитометра «минус» Y, мкТл, при вращении внешнего 
МП 50 мкТл относительно оси X ССК: сплошные кривые – в составе с инваровыми деталями; точечные кривые – 
изолированный датчик
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таблица 8 – Поправочные множители для магнитометров
измеряемая  

компонента в ССК
название магнитометра (рисунок 9)

+X –X +Y –Y –Z
X 1.005 0.999 1.045 1.038 1.007
Y 1.022 1.014 0.974 0.984 1.005
Z 0.904 0.912 0.854 0.783 0.898

Для  этого  относительно  орбитальной  ориентации 
осуществляется разворот на постоянные углы танга-
жа и крена, не превышающие 20°.
При  моделировании  вращательного  движения, 

чтобы оценить  влияние именно магнитного момен-
та, не учитываются другие виды внешних возмуща-
ющих  моментов.  Вращательное  движение  КА  как 
твёрдого  тела  описывается  дифференциальными 
уравнениями динамики Эйлера и кинематики Пуас-
сона (Розин П.Е., 2016; Беляев Б.Б., Добрица Б.Т., Ро-
зин П.Е., 2013). Процесс управления КА «АУРИГА» 
моделируется  максимально  приближенным  к штат-
ной работе бортовых приборов и алгоритмов:

 - такт  работы бортовой  задачи  системы управле-
ния равен 100 мс;

 - длительность  включения  магнитных  исполни-
тельных органов перед очередным циклом изме-
рений магнитометров – 1000 мс;

 - моделируется  работа КА с  учётом отказа  одно-
го из звёздных датчиков (худший случай с точки 
зрения ошибок стабилизации);

 - моделируется запаздывание собственного конту-
ра управления динамическим моментом двигате-
ля-маховика  (прибор рассматривается  как  коле-
бательное звено);

 - математические модели звёздных датчиков (ЗД), 
гироскопического  измерителя  вектора  угловой 
скорости  (ГИВУС),  ГЛОНАСС/GPS-приёмника 
учитывают систематические, случайные и пери-
одические составляющие ошибок измерений;

 - моделируется  работа  бортовых  алгоритмов  на-
вигационно-баллистического  обеспечения  с  не-
прерывной  обработкой  данных  ГЛОНАСС/
GPS-приёмника  и  наблюдателя  динамической 
системы при обработке данных ЗД и ГИВУС.

При разработке программного обеспечения исполь-
зовалась  модель  движения  центра  масс  спутника, 
полученная в результате интегрирования дифферен-

циальных уравнений движения с учётом следующих 
воздействий: несферического гравитационного поля 
Земли,  представленного разложениями по  сфериче-
ским функциям с учётом гармоник 16×16 (EGM-96) 
(Lemoine F.G., Kenyon S.C.,  1998);  гравитационного 
воздействия  от  Солнца;  гравитационного  воздей-
ствия от Луны.
В  качестве  базовой  системы  координат,  относи-

тельно  которой  решаются  уравнения  орбитально-
го  движения  КА,  рассматривается  международная 
инерциальная  астрономическая  система  координат 
J2000.0.  При  вычислении  возмущающих  ускоре-
ний  от  гармоник  гравитационного  поля  Земли  ис-
пользуется алгоритм Каннингхема  (Montenbruck O., 
Gill E.,  2001). Положения Солнца  и Луны по  отно-
шению  к  центру  Земли  на  заданный  момент  вре-
мени  определялись  по  данным  эфемерид  DE430 
(William M. Folkner, James G. Williams et al.,  2014), 
сформированных  Лабораторией  реактивного  дви-
жения  JPL  и  NASA.  Магнитное  поле  Земли  моде-
лировалось  согласно  соотношениям  международ-
ного  геомагнитного  аналитического поля  (IGRF-12) 
(Thebault E., Finlay C.C., Beggan C.D. et al.,  2015) 
с разложением по сферическим функциям с учётом 
гармоник 8×8.
Учитывая  особенности  совместного  моделирова-

ния  орбитального  движения  КА  и  работы  системы 
управления, при решении дифференциальных урав-
нений использован метод Рунге  – Кутта  четвёртого 
порядка  с  фиксированным  шагом  интегрирования. 
Шаг интегрирования h1=1 с для решения уравнений 
орбитального  движения  и  h2=10–4  с  при  решении 
уравнений вращательного движения. Таким образом, 
считается,  что  внешний  возмущающий  момент  по-
стоянен на интервале h1.
Как было указано ранее, возмущающий магнитный 

момент является периодической функцией с ампли-
тудой ≈1 А∙м2  и периодом 2·π. С целью наилучшей 

таблица 9 – Значения возмущающего магнитного момента
α, град 0 22.5 45 67.5 90 112.5 135 157.5 180

A, А∙м2 1.10 1.05 0.82 0.38 0 –0.38 –0.82 –1.05 –1.10

таблица 10 – Элементы оскулирующей орбиты в TOD
e Ω, град ω, град i, град a, км u, град

0.00178 88.133 93.9042 97.591 6975.54 0
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рисунок 11. Угловые скорости вращения КА

рисунок 12. Ошибка измерения направления вектора магнитной индукции Земли в процессе демпфирования

рисунок 13. Угол между направлением вектора возмущающего магнитного момента конструкции КА и вектором 
магнитной индукции Земли

рисунок 14. Угловые отклонения в каналах Z (красный), X (синий), Y (зелёный) в процессе работы разгрузки 
двигателей-маховиков
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рисунок 15. Скорости вращения двигателей-маховиков

рисунок 16. Возмущающие моменты в проекции на оси X и Y космического аппарата

аппроксимации  представленной  зависимости  будем 
использовать кубический сплайн, коэффициенты ко-
торого достаточно определить для интервала [0; π/2].
Характеристика момента, показанная на рисунке 8, 

имеет различную величину в зависимости от значе-
ния модуля вектора магнитной индукции Земли. За-
висимость от величины модуля магнитной индукции 
является  прямо  пропорциональной,  поэтому  функ-
ция для вычисления возмущающего магнитного мо-
мента имеет вид: A(a)=k·S(a), где k=| –B|/n, n=50 мкТл; 
S(a)  –  кубический  сплайн,  аппроксимирующий  та-
блично  заданную функцию  возмущающего магнит-
ного момента в зависимости от угла между осью +Z 
КА и проекцией вектора магнитной индукции Зем-
ли на оси КА. Значения вектора магнитного момен-
та в узловых точках, используемых для построения 
сплайна, представлены в таблице 9.
Механический возмущающий момент в проекции 

на  связанные  с КА  оси можно  вычислить  из  соот-
ношения:  –A=[0 0 A(α)]T× –B, где  –B – проекция векто-
ра  магнитной  индукции  Земли  на  оси  связанной  с 
КА  системы  координат.  При  моделировании  орби-
тального движения КА рассмотрена оскулирующая 
орбита  со  значениями  орбитальных  параметров 
в  системе  координат  True  of  Date  (TOD)  на  эпоху 
04.07.2018 19:36:58.111 (ДМВ), которые представле-
ны в таблице 10.

Результаты  моделирования  представим  графиче-
ски.  На  рисунке  11  приведены  угловые  скорости 
демпфирования КА «АУРИГА» согласно алгоритму, 
предложенному  в  (Розин П.Е.,  2017)  с  учётом  двух 
допустимых отказов в системе магнитных исполни-
тельных органов (худший расчётный случай).
Указанные в таблице 8 коэффициенты, определяю-

щие влияние возмущений на измерения магнитоме-
тров КА, не приводят к существенным изменениям 
переходного процесса управления на этапе демпфи-
рования угловых скоростей, поскольку привносят не-
критические изменения в определение направления 
вектора  магнитной  индукции.  На  рисунке  12  пред-
ставлена величина угла между фактически измерен-
ным вектором магнитной индукции и реальным. Как 
видно, данная величина не превышает 8° и мало ска-
зывается на управлении КА.
На рисунке 13 представлена  зависимость α(t),  ха-

рактеризующая  угол  между  осью  возмущающего 
магнитного момента  от  элементов  конструкции КА 
и проекцией вектора магнитной индукции Земли на 
оси  аппарата.  Анализ  результатов  показывает,  что 
магнитные  возмущения  от  элементов  конструкции 
не препятствуют демпфированию остаточных угло-
вых скоростей КА, возникающих после отделения от 
средства выведения; аппарат стремится занять такую 
ориентацию, при которой вектор возмущающего маг-
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нитного момента элементов конструкции направлен 
вдоль вектора магнитной индукции Земли. 
На рисунке 14 представлены стабилизационные от-

клонения КА на  этапе  разгрузки ДМ в  ориентации 
дежурного режима при использовании в качестве из-
мерительных  приборов  только  звёздных  датчиков. 
Начальные  условия  по  скоростям  вращения  ДМ:  
 –Ω=[90 –100 –200]T [1/c].
На  рисунке  15  приведены  угловые  скорости  вра-

щения  двигателей-маховиков,  на  рисунке  16  –  ком-
поненты  вектора  возмущающих  моментов  в  про-
екции  на  оси  связанной  с  КА  системы  координат 
на этапе работы в ориентации дежурного режима и 
угол между вектором магнитной индукции Земли и 
осью Z КА. Управление КА осуществляется соглас-
но алгоритмам, предложенным в (Розин П.Е., 2017), 
при  этом  параллельно  стабилизации  осуществляет-
ся  разгрузка  кинетического  момента  системы  ДМ 
с использованием МИО с учётом двух допустимых 
отказов  в  системе  магнитных  исполнительных  ор-
ганов  (худший  расчётный  случай).  Как  показали 
исследования,  магнитный  возмущающий  момент 
от собственных элементов конструкции КА не пре-
пятствует разгрузке системы ДМ – угловые скорости 
вращения  каждого  из  приборов,  установленных  по 
осям аппарата, стремятся принять околонулевые зна-
чения. Величина магнитного возмущающего момен-
та не превышает 15 мкН∙м.

выводы
1.  Значимым  для  учёта  в  системе  ориентации  и 

стабилизации  источником  магнитных  возмущений 
КА «АУРИГА» являются анизотропные магнитомяг-
кие элементы конструкции (инваровые детали).
2.  Величина  искажения  сигналов  магнитометров 

от магнитных возмущений несущественно сказыва-
ется на управлении КА.
3.  Рассмотренные магнитные возмущения не пре-

пятствуют демпфированию остаточных угловых ско-
ростей КА, возникающих после отделения от сред-
ства выведения.
4.  Магнитный  возмущающий  момент  элементов 

конструкции  КА  рассмотренной  конфигурации  по-
зволяет осуществить разгрузку ДМ для случая штат-
ной ориентации осей КА в дежурном режиме.
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АНАЛИТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ 
ДЛЯ ОЦЕНИВАНИЯ ВОЗМОЖНОСТЕЙ 
НИЗКООРБИТАЛЬНЫХ 
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 
ПО ОБНАРУЖЕНИЮ, ГЕОЛОКАЦИИ 
И ИДЕНТИФИКАЦИИ СТАНЦИЙ 
СПУТНИКОВОЙ СВЯЗИ  
C-, X-, KU-, KA-ДИАПАЗОНОВ.
ЧАСТЬ 2. АНАЛИТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ 
ДЛЯ ОЦЕНИВАНИЯ ВОЗМОЖНОСТЕЙ 
НИЗКООРБИТАЛЬНЫХ КА*

ANALYTICAL MODELS  
FOR ESTIMATION  
OF LEO SATELLITES  
CAPABILITIES TO DETECT,  
GEOLOCATE AND IDENTIFY  
C-, X-, KU-, KA-BAND  
SATELLITE COMMUNICATIONS 
TERMINALS.
PART 2. ANALYTICAL MODEL FOR 
ESTIMATION OF LEO SATELLITES 
CAPABILITIES

*  Начало  статьи  см.  в  журнале  «Вестник  «НПО 
им. С.А. Лавочкина». Ч. 1. 2018. № 3. С. 37-46.

В статье рассматриваются теоретические 
аспекты наблюдения станций спутниковой связи 
с применением низкоорбитальных космических 
аппаратов радиоэлектронного наблюдения. 
В основе разработанных моделей – возможность 
прогнозирования направления главного луча 
диаграммы направленности станций спутниковой 
связи и определение допустимого угла рассогласования 
между направлениями на низкоорбитальный 
космический аппарат радиоэлектронного наблюдения 
и на геостационарный спутник связи. Оценивание 
пространственно-временных и вероятностных 
характеристик сделано на основе введённого автором 
понятия эллипса обнаружения на орбитальной сфере.

Ключевые слова: низкоорбитальный космический 
аппарат; космический аппарат на геостационарной 
орбите; псевдокосмический аппарат; станция 
спутниковой связи; радиоэлектронное наблюдение; 
эллипс обнаружения; орбитальная сфера;  
азимут; угол места.

The article discusses the theoretical  
aspects of surveillance of satellite  
communications terminals performed  
by LEO ELINT satellites. The developed  
models are based on the ability to predict  
the direction of the main beam of the antenna  
radiation pattern of satellite communications  
terminals and determination of permissible angle  
of misalignment between directions on LEO ELINT 
satellite and geostationary communications satellite. 
Estimation of space-time and probabilistic  
characteristics is carried out on the basis of  
the concept of the detection ellipse on the orbital  
sphere introduced by the author.

Key words: LEO satellite;  
geostationary satellite;  
pseudo-satellite;  
satellite communications terminal;  
ELINT; detection ellipse; orbital sphere;  
azimuth; elevation angle.
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4.   Аналитическая модель для 
определения угла места и азимута 
для наведения диаграммы 
направленности НОКА РЭН 
на станцию спутниковой связи

При определении Δθmin в подразделе 3.2. использу-
ется угол места θ* направления НОКА РЭН – ССС, 
соответствующий  θES=Δθmin  (граничному  раствору 
ДНА ССС, при котором выполняется условие обна-
ружения (1)).
Условие  наведения ДНА НОКА РЭН  на ССС  ха-

рактеризуется  углом  места  εLEO=θ*  и  азимутом ΛLEO 
(далее  могут  быть  использованы  тождественные 
значения βLEO=εLEO=θ*  и αLEO=ΛLEO). Вследствие дви-
жения  НОКА  РЭН  по  орбите  углы  βLEO  и  αLEO  яв-
ляются  функциями  времени  и  определяют  законы 
управления  пространственным  положением  НОКА 
РЭН, обеспечивающим оптимальное наведение ДНА 
на ССС. При этом угол βLEO характеризует отклоне-
ние  направления  на  ССС  от  направления  в  надир, 
угол αLEO характеризует отклонение направления на 
центр  эллипса  обнаружения  на  поверхности  орби-
тальной сферы от направления движения НОКА РЭН 
по орбите.

4.1.   Определение угла места на станцию 
спутниковой связи

Для определения угла места на ССС βLEO восполь-
зуемся рисунком 9.

рисунок 9. К определению угла места на ССС

Пусть  ССС  находится  в  точке  Т  с  координатами 
λES,  φES,  а  НОКА  РЭН  –  в  точке К  с  координатами 
λLEO(t),  φLEO(t).  Тогда  искомый  угол  βLEO=∠TKO  или  
βLEO=π–∠TOK–∠KTO. Как показано в (Washburn A.R., 
2004), угол
cosγ(t)=∠TOK=Bcosθ(t)+Csinθ(t),   (36)
где θ(t)=ωLEOt;

B=cosφEScosλES;
C=cosφEScosλEScosi+sinφESsini;
ωLEO – определяется в (15);
i – наклонение орбиты НОКА РЭН.

В треугольнике КТО КТ=dLEO, ТО=RE, КО=RE+hLEO 
и по теореме синусов

   (37)

где dLEO определено в (32).
Из (37) получаем

   (38)

4.2. Определение азимута на ССС
Для определения азимута на ССС αLEO воспользу-

емся  аналитической моделью,  иллюстрируемой  ри-
сунком 10. На рисунке приведена орбитальная сфера, 
на которой точка Т – центр эллипса с координатами и 
LES, ϕES, определяемыми в (16), а НОКА РЭН движет-
ся по орбите с угловой скоростью ωLEO, определённой 
в (14).

рисунок 10. К определению азимута на ССС

Пусть  в  произвольный  момент  времени  НОКА 
РЭН находится в точке К с координатами

LLEO(t)=sinθLEOsini,

ϕLEO(t)=tgθLEOcosi,    (39)

θLEO(t)=ωLEOt.
Введём следующие обозначения для центральных 

углов, соответствующих дугам на поверхности орби-
тальной сферы (рисунок 10):

TQ=a, KQ=b, KT=c.
Для  определения  αLEO(t)  рассмотрим  сферический 

треугольник  TKQ:  стороне  TQ  соответствует  цен-
тральный угол

a=λES−λQ.   (40)
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λQ – широту НОКА РЭН в момент пересечения ме-
ридиана с долготой ϕES – можно определить из (39):

   (41)

Точки Q и Т находятся на одном меридиане, поэтому
ϕQ=ϕES.   (42)
Тогда из (40) с учётом (41) и (42) можно получить:

   (43)

Заметим, что а в (43) не является функцией време-
ни. Определим центральный угол, соответствующий 
дуге KQ:

b=KQ=θQ−λLEO(t).    (44)
При этом из (39) следует, что значение θQ в точке Q 

(в  момент  пересечения  меридиана  с  долготой  ϕES) 
определяется из соотношения
tgϕQ=tgϕES=tgθQcosi;

   (45)

Подстановкой (45) в (44) получим:

   (46)

Определим  центральный  угол С  между  точкой  Т 
и точкой К. Можно показать  (Washburn A.R.,  2004), 
что

cosC=BcosθLEO(t)+AsinθLEO(t),
где  θLEO(t)  соответствует  положению  НОКА  РЭН 

в точке К;
B=cosLEScosφES;

A=cosLESsinφEScosi+sinLESsini.   (47)
Согласно закону косинусов для центральных углов 

сферического треугольника KTQ:
cosa=cosbcosc+sinbsinccosαLEO(t).   (48)
где a, b, c  – центральные углы, измеренные в ра-

дианах,  соответствующие дугам TQ, KQ, KT  на ор-
битальной  сфере,  а  угол  αLEO (t)  =∠TKQ  –  искомый 
азимут на ССС.
Из (48) получим

   (49)

где a, b, c определены (43), (46) с учётом (47).
Полученные выражения для αLEO(t) и βLEO(t) могут 

быть использованы для разработки программ управ-
ления  пространственным  положением  НОКА  РЭН 
для обеспечения необходимых условий решения це-
левых задач по наблюдению ССС.

4.3.   Особенности наблюдения ССС 
в заданном районе

Рассмотрим  (рисунок  11)  район  возможного  раз-
вёртывания ССС с центром в точке Т с координатами 
λES, φES и угловым радиусом (центральным углом, со-
ответствующим дуге TV) RES (в радианах).
Район в форме круга выбран для упрощения полу-

чения аналитических выражений. При задании райо-
на в форме прямоугольника полученные выражения 
могу быть применены к окружности, описанной во-
круг прямоугольника с радиусом, равным половине 
диагонали прямоугольника. Тогда угол места и ази-
мут  на  центр  района  определяются  в  соответствии 
с (38) и (49). Вместе с тем, ССС могут размещаться в 
пределах заданного района случайным образом, в том 
числе и на окружности, ограничивающей этот район. 
Тогда угол места на окраинную точку V, с координа-
тами λES, φES+RES, определяемый в соответствии с (38) 
при замене в (36) значения φES на φES+RES в выражении 
для γ(t), определяет угол θ* в (2), при котором долж-
но выполняться условие обнаружения (1). Это озна-
чает,  что при применении на НОКА РЭН антенной 
системы, главный лепесток ДНА которой направлен 
в надир, усиление антенны в направлении под углом 
θ*=βLEO(t, φES+RES), т.е. в направлении, совпадающем 
с KV, должно быть достаточным для выполнения ус-
ловий (1) и (2). Максимальное значение требуемого 
раствора ДНА θ* имеет место при наблюдении ССС 
в точке V на краю зоны видимости НОКА РЭН, т.е. 
при  .

Тогда в соответствии с (38) и (36):

где cosγ(t)=Bcosθ(t)+Csinθ(t) в соответствии с (36);
В=0, так как   

С=sint, так как   

cosγ(t)=sinisinθ(t).
Однако  в  точке V  значение    и, 

следовательно, cosγ(t)=sini, а угол

При  использовании  орбит  высотой 
hLEO=600…1100 км и при наклонении  i=60…70 гра-
дусов угол θ*

max=35…40 градусов, что соответствует 
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раствору  диаграммы  направленности  слабонаправ-
ленной антенны, у которой усиление в рассматрива-
емых диапазонах  частот  даже при предельных  зна-
чениях  коэффициента  шумы  антенны  и  приёмного 
тракта может оказаться недостаточным для обеспе-
чения  SNRmin=10…20  дБ,  необходимого  для  реше-
ния целевых задач с приемлемым качеством. В этом 
случае потребуется применение в рассматриваемых 
диапазонах частот высоконаправленных антенн, что, 
в  свою  очередь,  потребует  дополнительных мер  по 
наведению ДНА на заданный район возможного раз-
вёртывания ССС.
Возможный подход к решению этой задачи – пово-

рот НОКА РЭН по углу места и азимуту таким об-
разом, чтобы главный лепесток ДНА был направлен 
на центр заданного района. Тогда угол θ*=ΔβLEO (ри-
сунок  11а).  Это  обеспечивает  выполнение  условий 

(1) и  (2) при использовании направленной антенны 
с шириной ДНА, равной θ*=ΔβLEO.
Для  определения  ΔβLEO  рассмотрим  сферические 

треугольники  GTO  и  GVO.  Из  треугольника  GTO 
определим угол GOT, воспользовавшись ранее полу-
ченным выражением (29):
cosγ1=cos∠GOT=sinφES sinφLEO+cosφES cosφLEO×

 
 (50)

Тогда из треугольника КТО имеем

   (51)

   (52)

Из треугольника GVO по аналогии с подстановкой 
φES+RES вместо φES получим

рисунок 11. К аналитической модели наблюдения ССС в заданном районе
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   (53)

А из треугольника GVO по аналогии получаем

   (54)

В (52) и (53) наклонные дальности до точек Т и V 
определяются по формулам

  (55)

cosγLEO1=cos(λES−λLEO)cosφEScosφLEO+
+sinφESsinφLEO. 

(56)

Наклонная дальность dLEO2 определяется также по 
формуле  (55)  с  учётом  того,  что  вместо  γLEO1  необ-
ходимо подставить  значение  γLEO2,  определяемое по 
формуле
cosγLEO2=cos(λES−λLEO)cos(φES+RES)cosφLEO+
+sin(φES+RES)sinφLEO.   (57)

Искомый угол, определяющий требуемый раствор 
ДНА НОКА РЭН,
ΔβLEO=βLEO1−βLEO2.   (58)
На  рисунке  11б  показано  положение  НОКА  РЭН 

с ДНА, направленной в надир, а на рисунке 11в – по-
ложение НОКА РЭН с ДНА, направленной на центр 
наблюдаемого района путём поворота плоскости ан-
тенны на угол β1 по углу места или на угол    
относительно местного горизонта. При этом ширина 
ДНА, обеспечивающая накрытие наблюдаемого рай-
она, значительно уменьшается, так как Δβ<<β1, а ко-
эффициент усиления увеличивается.
Поворот  НОКА  РЭН  на  значительные  углы 

β1=35…40  градусов при наблюдении множества  за-
данных  районов  за  время  САС  требует  большого 
запаса  характеристической  скорости  и  большого 
запаса  рабочего  тела  для  двигательных  установок. 
Кроме этого, при близком размещении соседних на-
блюдаемых  районов  может  не  произойти  разворот 
НОКА  РЭН  из-за  дефицита  времени.  Возможным 
решением проблемы может  быть  применение  в  со-
ставе НОКА РЭН передней и задней по ходу движе-
ния панелей с наклонением под углом α=β1 по отно-
шению к местному горизонту или под углом   
по  отношению  к  местной  вертикали  (направление 
в надир), как показано на рисунке 11г. Наклон пане-
лей целесообразно определить исходя из географии 
наиболее приоритетных или наиболее часто наблю-
даемых районов. При этом повороты НОКА РЭН при 
перенацеливании на другие районы будут сведены к 
минимуму. Определение угла поворота β1 и предло-

женного угла наклона α (или μ) панели НОКА РЭН 
произведено первично без учёта того, что ДНА ССС 
направлена по отношению к местному горизонту под 
углом εES – углом места на КА ГСО.
Пусть виртуальная ССС расположена в центре наи-

более приоритетного или наиболее часто наблюдае-
мого района с координатами λT, φT. Для определения 
углов β, α, μ с учётом угла места εT, получаемого из 
формулы (25):

   (59)

где cosϕ=cosφTcosφLEO+sinφTsinφLEO.   (60)
Из  треугольника  КТО  на  рисунке  11  находим 

 откуда следуют значения ис-
комых углов:

   (61)

μ=εT+(φT−φLEO);    (62)

α=β.   (63)
Для определения φLEO в (59)–(63) и в (50)–(58) не-

обходимо  исходить  из  того,  что  соответствующие 
выражения действительны и могут применяться при 
условии,  что НОКА РЭН находится  в  пределах  эл-
липса обнаружения.
Пусть  по-прежнему  в  центре  наблюдаемого  района 

находится виртуальная ССС на широте φT. Тогда центр 
соответствующего виртуального эллипса обнаружения 
на  орбитальной  сфере  будет  иметь  широту  (геоцен-
тральный угол, определяемый по формуле (16))

LT=arcsin(cosθεsinφT+sinθεcosφTcosΛT),   (64)
где ΛT – азимут с точки Т на КА ГСО;
θε – геоцентральный угол между направлением на 

КА ГСО и направлением на центр виртуального эл-
липса обнаружения на орбитальной сфере, определе-
ние которого приведено в (18).
Таким образом, углы β и μ определяются при усло-

вии, что значения φLEO=LT, определяемое по форму-
ле (64), и λLEO=λT или при условии, что |εK−εT|≤Δθmin.

4.4.   Аналитическая модель наблюдения 
ССС при реализации угломестного 
способа определения их координат 
с использованием фазового пеленгатора

Угломестный способ определения координат ССС 
основан  на  измерении  углов  νx  и  νy  (рисунок  12) 
во взаимно перпендикулярных плоскостях путём из-
мерения разности фаз радиосигнала при приёме его 
на  пространственно-разнесённые  антенны,  распо-
ложенные на  взаимно перпендикулярных  антенных 
панелях.
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Пусть  антенные  системы  расположены  в  плоско-
сти  XOY.  При  этом  направление  оси  X  совпадает 
с  направлением  движения НОКА РЭН,  а  ось Z  на-
правлена в надир, как показано на рисунке 12. Центр 
системы координат размещён на НОКА РЭН. Пусть 
сигнал поступает из точки Т, и пусть это направле-
ние характеризуется на НОКА РЭН углом места εLEO 
и  азимутом  ΛLEO,  определяемыми  в  соответствии 
с  (26)  и  (31).  Таким  образом,  направление  на  ССС 
можно представить единичным вектором, совпадаю-
щим по направлению с ОТ на рисунке 12. Измеряе-
мые фазовым пеленгатором углы νx  и  νy  –  это углы 
между  проекциями  рассматриваемого  единичного 
вектора на плоскости XOZ и YOZ, с одной стороны, 
и  осями OX  и OY  –  с  другой. Определим  взаимос-
вязь углов νx и νy с углами εLEO и ΛLEO. Для этого вве-
дём промежуточные углы gx и gy между осями X, Y 
и  направлением  на  ССС.  Пусть  единичный  вектор 
Т имеет проекции Tx, Ty, Tz на оси координат,  тогда 
углы gx и gy  определяются как углы между единич-
ным вектором Т и единичными векторами X1(1, 0, 0) 
и Y1(0, 1, 0) через их скалярное произведение:

   (65)

где Tx=cosΛLEOcosεLEO;   (66)

Ty=sinΛLEOcosεLEO;

Tz=sinεLEO;

x1=1, x2=0, x3=0.
Тогда с учётом того, что знаменатель в (65) равен 

единице,
gx=Tx=cosΛLEOcosεLEO.
Аналогично определяется угол gy:

а с учётом того, что y1=0, y2=1, y3=0
gy=cosΛLEOcosεLEO.
Из рисунка 12 следует

   (67)

   (68)

Определим по измеряемым углам νx и νy (углы пе-
ленгования) углы εLEO и ΛLEO – азимут и угол места на 
ССС. Из (66) следует

   (69)

С другой стороны, из (67) и (68) имеем

   (70)

Из (69) и (70) можно получить

Аналогично из (66) имеем

С другой стороны, согласно (67) и (68)

   (71)

и тогда

   (72)

Объединив (71) и (72), находим
cosεLEO=ctgνy.
Полученные результаты позволяют в дальнейшем 

определять требования к ДНА фазового пеленгатора*.
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рисунок 12. К аналитической модели угломестного 
способа определения координат ССС
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В статье приведены новая технология заправки 
на заправочно-нейтрализационной станции 
космодрома «Восточный», состав технологического 
оборудования, необходимого для реализации данной 
технологии, а также результаты первых заправок 
разгонного блока «Фрегат». 
Показано, что значения погрешностей заправки 
баков маршевой двигательной установки 
и двигательной установки системы обеспечения 
запуска при использовании разработанной новой 
технологии существенно меньше допустимых 
значений.

Ключевые слова: технология заправки;  
технологическое оборудование; РБ «Фрегат»;  
маршевая двигательная установка;  
двигательная установка системы обеспечения 
запуска; погрешность заправки.

The article covers a new fueling technology  
at the filling-and-neutralization station  
at Vostochnyi cosmodrome, composition  
of technological equipment required for the 
implementation of this technology, as well  
as analysis of the first «Fregat»  
upper stage filling. 
It is shown that when using the new  
technology the error values for filling  
tanks of the sustainer propulsion system  
and launching propulsion system  
are significantly less than the allowed values.

Key words: fuelling technology;  
technological equipment; «Fregat» upper stage;  
sustainer propulsion system;  
launching propulsion system;  
fuelling error.

введение
Технологическое  оборудование  систем  заправки 

заправочно-нейтрализационной станции (ЗНС) кос-
модрома «Восточный» должно обеспечивать заправ-
ку баков космических аппаратов  (КА) и разгонных 
блоков (РБ) компонентами ракетного топлива (КРТ) 
в следующих диапазонах выдаваемых доз:

 - при заправке окислителем: от 20 кг до 2500 кг;
 - при заправке горючим: от 20 кг до 1300 кг;
 - при заправке однокомпонентным горючим (ОГ): 
от 20 кг до 200 кг.

Погрешность заправки окислителем и горючим не 
должна превышать ±0,15 кг для доз до 50 кг и ±0,3% 
от массы заданной дозы для доз свыше 50 кг.
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При выдаче однокомпонентного горючего погреш-
ность  должна  быть  не  более  ±0,125  кг  для  доз  до 
45 кг и ±0,3% от массы дозы для дозы свыше 45 кг.
ЗНС космодрома «Восточный» кардинально отли-

чается  от  заправочных  станций  космодрома  Байко-
нур. Заправка производится в чистовом термостати-
рованном зале, отсутствуют стационарные дозаторы 
с  системой  трубопроводов,  отсутствует  также  хра-
нилище  компонентов  с  многокубовыми  ёмкостями. 
Такой облик ЗНС обусловлен тем, что на космодроме 
Восточный  внедряется  новая  технология  заправки 
баков КА и РБ.

1. Технология заправки
Полное  описание  технологии  заправки  баков  лю-

бого изделия, в частности РБ «Фрегат», представляет 
собой документ, объём которого не позволяет изло-
жить его в настоящей статье.
Поэтому  вопросы  технологии,  касающиеся  опрес-

совки и вакуумирования магистралей, вакуумирования 
коллекторов, полоскания баков гелием, заправки шар-
баллонов, заправки коллекторов и т.д., освещать не бу-
дем. Ниже будут изложены основные новые элементы 
технологии  заправки  баков  маршевой  двигательной 
установки (МДУ) и двигательной установки системы 
обеспечения  запуска  (ДУ  СОЗ)  непосредственно  из 
транспортно-заправочных контейнеров (ТЗК).
Суть технологии заключается в следующем:
 - компоненты ракетного топлива подготавливают-
ся филиалом ФГУП «ЦЭНКИ» – ЦЛ МБР по чи-
стоте и газосодержанию;

 - КРТ в ТЗК  транспортируются на  ЗНС и разме-
щаются в  зале подготовки,  где происходит пас-
сивное термостатирование КРТ с использовани-
ем  системы  вентиляции  и  кондиционирования 
сооружения;

 - в  зале  заправки  размещаются  мобильные  весо-
вые устройства, на платформу которых устанав-
ливаются ТЗК;

 - устанавливается  заправляемое изделие: КА или 
РБ;

 - собирается  схема  заправки  с  использованием 
комплекта  мобильных  малогабаритных  средств 
заправки и стационарного оборудования;

 - выполняются  необходимые  подготовительные 
операции  к  заправке  баков МДУ  или ДУ СОЗ: 
опрессовка  и  вакуумирование  магистралей,  за-
полнение  и  пролив  магистралей,  контрольная 
выдержка;

 - производится выдача дозы компонента из ТЗК по 
показаниям весоизмерительного устройства;

 - остатки компонента, использованного на техно-
логические  операции,  собираются  в  ТЗК,  обо-
рудование  нейтрализуется  и  увозится  на  место 
хранения;

 - использованный  КРТ  транспортируется  в  ЦЛ 
МБР на переработку.

Применение данной технологии даёт положитель-
ные результаты по сравнению с традиционной техно-
логией: исключаются опасные операции по переливу 
КРТ из ёмкости хранилища в  заправочную ёмкость 
стационарной системы заправки, отпадает необходи-
мость в системах термостатирования, отпадает необ-
ходимость в проведении периодической проверки и 
диагностирования ёмкостей и трубопроводов храни-
лища и дозаторных, исключается неопределённость 
со строками службы КРТ в постоянно пополняемых 
ёмкостях хранилища, отпадает необходимость в от-
боре проб и анализе КРТ.
Главным достоинством данной технологии следу-

ет считать обеспечение высокой экологической без-
опасности работ.

2. Технологическое оборудование ЗНС
Технологическое оборудование ЗНС, необходимое 

для  реализации  технологии,  можно  условно  разде-
лить на четыре основные группы:
1.  Технологическое  оборудование  в  виде  малога-

баритных средств заправки: щиты выдачи, щиты га-
зовые, сливные блоки, вакуумное оборудование и т.д.
2.  Стационарное  технологическое  оборудование: 

системы сбора и нейтрализации паров и промстоков, 
системы нейтрализации оборудования, системы по-
жаротушения,  системы  газового  контроля,  система 
термостатирования, система вентиляции.
3.  Набор ТЗК различного объёма.
4.  Комплект  весоизмерительных  устройств  с  раз-

личными максимальными  нагрузками  (Мах)  и  пре-
делами  допускаемой  погрешности  взвешивания  и 
дозирования.
Конструктивно мобильное  оборудование  системы 

заправки  выполнено  в  виде  отдельных  модулей  на 
колесных опорах. Конструкция модулей и их набор 
позволяет  быстро  собирать  системы  заправки  для 
различных изделий.
Система термостатирования обеспечивает поддер-

жание температуры в зале заправки с погрешностью 
±1°С,  что  обеспечивает  постоянство  температуры 
КРТ,  а  также  позволяет  повысить  точность  работы 
весоизмерительных  устройств.  Большое  внимание 
на  ЗНС  уделено  обеспечению  экологической  без-
опасности работ. Члены расчёта, работающего в зале 
заправки,  имеют  защитные  костюмы,  противогазы 
и  индивидуальные  малогабаритные  газоанализато-
ры, с помощью которых дополнительно к датчикам 
стационарной системы газового контроля, происхо-
дит мониторинг атмосферы в непосредственной бли-
зости  от  сотрудника.  Предусмотрена  также  работа 
в скафандрах с подачей в них чистого воздуха.
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Транспортно-заправочные  контейнеры  обеспечи-
вают  транспортировку  особо  опасных  жидкостей, 
которыми являются КРТ, всеми видами транспорта, 
включая морской и авиационный.
Конструктивно  ТЗК  представляет  из  себя  верти-

кальную ёмкость, установленную на основание (пал-
лету).  Паллета  служит  для  подъёма,  перемещения, 
погрузки  (разгрузки) ТЗК. На  верхнем фланце ТЗК 
установлено сервисное оборудование:

 - запорно-регулирующая арматура для приёма/вы-
дачи компонента, наддува, дренажа паров и под-
готовки компонента по газосодержанию;

 - термометр  для  измерения  температуры  компо - 
нента;

 - мановакууметр для измерения давления в ТЗК.
Это  оборудование  позволяет  контролировать  уро-

вень  газосодержания  компонента.  ТЗК  имеет  проу-
шины для его подъёма траверсой. Ёмкость оснащена 
внутренним кольцевым коллектором для подачи сжа-
того газа под слой компонента. Сервисное оборудо-
вание закрывается съёмной крышкой.
Для  ЗНС  космодрома  «Восточный»  Департамен-

том эксплуатации комплексов  заправки и обеспече-
ния КРТ ФГУП  «ЦЭНКИ»  был  разработан  и  изго-
товлен набор ТЗК со следующими объёмами: 100 л, 
150 л, 250 л, 600 л, 999 л и 2000 л. Такой набор ТЗК 
достаточен для обеспечения заправки баков КА и РБ 
в диапазоне доз от 20 кг до 2500 кг.
Для выполнения работ по заправке совместно с ука-

занным рядом ТЗК был разработан комплект весоиз-
мерительных устройств со следующими значениями 
максимальных  нагрузок:  500  кг  (УВП-500  (Свиде-
тельство об утверждении типа средств измерений 
RU.C.28.004.A № 56670)),  1000  кг,  2500  кг,  5000  кг 
(устройства  типа  УВПД  (Свидетельство об ут-
верждении типа средств измерений RU.C.28.004.A 
№ 56671)).
При  разработке  комплекта  весоизмерительного 

оборудования  (КВО)  был  внедрён  ряд  инновацион-
ных решений, в частности, была обеспечена унифи-
кация оборудования. КВО был реализован на основе 
модульного принципа и включает в себя ряд взвеши-
вающих модулей и стойку управления. Схемотехни-
ческие решения и программное обеспечение микро-
процессорных  приборов  позволяют  к  одной  стойке 
управления  поочерёдно  подключать  взвешивающие 
модули  с  различными  максимальными  нагрузками. 
При таком подключении, вследствие обмена инфор-
мацией между блоком АЦП, входящим в состав взве-
шивающего модуля, и весовым терминалом из соста-
ва стойки управления, образуется весоизмерительное 
устройство  с  нормированными  метрологическими 
характеристиками  (Рулев С.В., Лебедев А.Г., Нико-
лаев А.В., Шульга В.М. и др.,  2015). В целях повы-
шения живучести системы заправки впервые в миро-
вом весостроении были созданы весоизмерительные 

устройства  УВПД  с  двумя  независимыми  измери-
тельными каналами. Наличие резервного весоизме-
рительного канала позволяет многократно повысить 
вероятность безотказной работы весоизмерительно-
го устройства и системы заправки в целом (Рекомен-
дации, 1988; Шульга В.М., 2016). Конструкция УВП 
приведена в (Свидетельство об утверждении типа 
средств измерений RU.C.28.004.A № 56670), а УВПД 
в  (Свидетельство об утверждении типа средств 
измерений RU.C.28.004.A № 56671; Рулев С.В., Лебе-
дев А.Г., Николаев А.В., Шульга В.М. и др., 2015).
Стойка управления собрана на базе 19-дюймового 

шкафа и имеет в своём составе: весовые терминалы, 
измерители  температуры  и  давления,  промышлен-
ный  компьютер  (ПК)  с  монитором,  принтер,  блоки 
питания табло, источник бесперебойного питания.
Разработанное  программное  обеспечение  (ПО) 

обеспечивает  визуализацию  и  программирование 
процесса  заправки,  а  также  распечатку  протоколов 
установленного  образца.  На  экране  монитора  ото-
бражается мнемосхема заправки с текущими значе-
ниями массы КРТ и  температуры. Эта информация 
дублируется на настенной видеопанели, по которой 
технический  руководитель  контролирует  процесс 
заправки.  Цифровая  информация,  необходимая  для 
работы расчёта в зале заправки, передаётся с ПК на 
два  взрывозащищённых  цифровых  табло.  Все  дей-
ствия оператора и результаты выполнения операций 
записываются в память ПК и, при необходимости, на 
внешние запоминающие устройства.
ПО  промышленного  компьютера  разработано 

с учётом реализации технологий заправки КА и РБ 
и производит сопровождение основных операций за-
правки в диалоговом режиме с оператором. В зави-
симости от  особенностей  заправки конкретного из-
делия ПО может быть откорректировано.
Фотография пультовой  со  стойками управления и 

настенными видеопанелями приведена на рисунке 1.

3.   Оборудование для заправки баков 
РБ «Фрегат»

Дозы  КРТ,  заправляемые  в  один  бак  марше-
вой  двигательной  установки  (МДУ)  РБ  «Фрегат», 
следующие:

 - горючее: от 400 кг до 1200 кг;
 - окислитель: от 800 кг до 2400 кг.
Допускаемая погрешность заправки ±0,3% от дозы.
Заправка  двигательной  установки  системы  обе-

спечения  запуска  (ДУ  СОЗ)  производится  дозами 
50÷70 кг с погрешностью ±0,3%.
Заправка коллекторов ОКВО и ОКВГ компонента-

ми топлива производится по методу «до упора», ве-
личина дозы и погрешность  выдачи дозы при  этом 
не  нормируются,  производится  регистрация  массы 
выданного в коллектор компонента.

РЕАЛИЗАЦИЯ НОВОЙ ТЕХНОЛОГИИ ЗАПРАВКИ НА ЗНС КОСМОДРОМА «ВОСТОЧНЫЙ»  
И РЕЗУЛЬТАТЫ ПЕРВЫХ ЗАПРАВОК РАЗГОННОГО БЛОКА «ФРЕГАТ»
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Для  обеспечения  заправки  баков  МДУ  выбрана 
пара: ТЗК с V=2000 л и УВПД-5000.
При  небольших  дозах  (400÷600  кг  по  «Г»  и 

800÷1200 кг по «О») можно  заправить оба бака РБ 
«Фрегат» из одного ТЗК «Г» или «О». При больших 
дозах  для  заправки  двух  баков  РБ  «Фрегат»  необ-
ходимо  использовать  два  ТЗК  («Г»  или  «О»)  и  два 
УВПД-5000.
Для заправки коллекторов ОКВО, ОКВГ и бака ДУ 

СОЗ используются ТЗК объёмом 100 л и 150 л, а так-
же устройство УВП-500.
На рисунке 2 показаны заправляемый РБ «Фрегат», 

ТЗК  «О»  с V=2000  л,  установленные  на  два  УВПД-
5000,  ТЗК  с  V=150  л,  установленный  на  УВП-500, 
а также мобильные малогабаритные средства заправки.
При утверждении типа УВП и УВПД их метрологи-

ческие характеристики были пронормированы в со-
ответствии с рекомендациями работы (Лебедев А.Г., 
Шульга В.М. Назаров В.Н.,  2015). Поэтому,  наряду 
с  режимом  статического  взвешивания,  эти  устрой-
ства  имеют  режим  взвешивания  выданной  дозы, 

в котором погрешность выданной дозы нормируется 
в зависимости от диапазона выданных доз. В табли-
це 1 приведены паспортные метрологические харак-
теристики УВП-500 и УВПД-5000 для этого режима.
Примечание.  Расхождение  в  показаниях  измери-

тельных  каналов  допускается  на  величину,  равную 
удвоенному значению предела допускаемой погреш-
ности взвешивания дозы. Это обусловлено тем, что 
показания каналов могут находиться в пределах до-
пуска, но один канал может давать заниженные по-
казания,  а  другой  –  завышенные.  При  заправке  по 
результатам  обязательного  контрольного  прогруже-
ния в качестве основного канала выбирается тот, по-
грешность  которого  меньше.  Другой  канал  служит 
в качестве резервного. Если при заправке показания 
каналов начнут отличаться на величину больше при-
ведённого  выше  допуска,  ПК  даёт  предупреждаю-
щие звуковые и световые сигналы.
Паспортные  технические  характеристики  УВП-

500 и УВПД-5000 позволяют проводить заправку ба-
ков РБ «Фрегат» с требуемой на сегодняшний день  

таблица 1 – Метрологические характеристики УВП-500 и УВПД-5000

тип устройства диапазон выдаваемых доз, кг предел допускаемой абсолютной погрешности  
взвешивания дозы, кг

УВП-500
от 1 кг до 25 кг вкл.
от 25 кг до 100 кг вкл.
от 100 кг до 250 кг

±0,05
±0,10
±0,15

УВПД-5000
от 10 кг до 250 кг вкл.
от 250 кг до 1000 кг вкл.
от 1000 кг до 3000 кг

±0,5
±1,0
±1,5

рисунок 1. Пультовая со стойкой управления
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точностью.  Но  поскольку  повышение  точности  за-
правки  является  актуальной  задачей,  были  прове-
дены  эксперименты  по  определению  действитель-
ных  значений  погрешности  весоизмерительных 
устройств.  В  работе  (Рулев С.В., Лебедев А.Г., Ни-
колаев А.В., Шульга В.М. и др., 2015) приведены ре-
зультаты  исследования  характеристик  УВПД-5000 
с  использованием  гирь  класса  М1.  Показано,  что 
погрешность «выдачи доз» массой 1000 кг и 2000 кг 
находится  в  пределах  ±0,3  кг. Исследования  долго-
временной  стабильности  показаний  измерительных 
каналов показали  уход показаний  за  1  год  в  преде-
лах 0,1÷0,3 кг при нагрузке 5000 кг. В этой же работе 
приведены  результаты  экспериментального  опреде-
ления погрешности отсечки дозы Δотс. Показано, что 
Δотс  не  превышает  ±0,1  кг.  Результаты  работы  (Ру-
лев С.В., Лебедев А.Г., Николаев А.В., Шульга В.М. 
и др.,  2015)  были  подтверждены  эксперименталь-
ной  отработкой  технологии  заправки  изделий  с  ис-
пользованием  воды  в  качестве  заменителя  топлива 
(Шульга В.М., Борисов В.Г., Лебедев А.Г., Сова А.Н. 
и др.,  2017).  Экспериментальные  погрешности  вы-
дачи доз 900÷2400 кг не превышали (±0,01÷0,02%). 
Аналогичные результаты были показаны при выдаче 
доз в диапазоне 300÷600 кг с использованием УВПД-
2500  (Шульга В.М., Лебедев А.Г.,  2016). Результаты 
исследований метрологических характеристик УВП-
500 приведены в работах (Шульга В.М., 2017). Пока-
зано, что погрешность взвешивания массы выданной 
дозы не превышает ±0,03 кг для доз до 250 кг за вре-
мя, равное 1÷3 года от момента юстировки.
Проведённые  исследования  показывают,  что  дей-

ствительные  значения  погрешности  устройств 
УВПД-5000 и УВП-500 в несколько раз меньше па-
спортных значений, представленных в таблице 1.

4.   Результаты первых заправок 
РБ «Фрегат»

При  выполнении  подготовительных  работ  были 
определены значения действительных погрешностей 
весоизмерительных устройств в режиме статическо-
го взвешивания и в режиме взвешивания дозы. Для 
этого УВПД-5000  зав. №  09  нагружали/разгружали 
гирями класса М1 до нагрузки 4000 кг и регистриро-
вали показания весовых терминалов.
Погрешность при нагружении в диапазоне нагру-

зок от 0 до 4000 кг составила 0÷+0,15 кг для канала 
№ 1 и 0÷+0,3 кг для канала № 2. В режиме взвеши-
вания выданной дозы в диапазоне доз от 0 до 2500 кг 
погрешность  составила  –0,05÷+0,10  кг  для  канала 
№ 1 и 0÷+0,20 кг для канала № 2. На основании полу-
ченных результатов в качестве основного канала был 
выбран канал № 1.
Погрешность УВП-500 в обоих режимах работы не 

превышала ±0,01 кг при допускаемой погрешности 
взвешивания  дозы  ±0,1  кг  для  доз  массой  от  25  кг 
до 100 кг.
Устройства УВПД-5000  и УВП-500  использовали 

для  заправки  двух  разгонных  блоков  «Фрегат».  За-
правку  разгонного  блока  зав.  №  122-01  проводили 
в период с 17 октября по 14 ноября 2017 года, а за-
правку РБ «Фрегат» зав. № 122-03 – в период с 15 но-
ября  по  11  декабря  2017  года.  Небольшие  массы 
заданных  доз  компонентов  позволили  провести  за-
правку  двух  баков МДУ  из  одного  ТЗК.  После  за-
правки РБ зав. № 122-01 было проведено повторное 
контрольное  прогружение  УВПД-5000  и  УВП-500, 
которое подтвердило полученные ранее результаты.
При заправке РБ «Фрегат» зав. № 122-01 были по-

лучены следующие результаты:

РЕАЛИЗАЦИЯ НОВОЙ ТЕХНОЛОГИИ ЗАПРАВКИ НА ЗНС КОСМОДРОМА «ВОСТОЧНЫЙ»  
И РЕЗУЛЬТАТЫ ПЕРВЫХ ЗАПРАВОК РАЗГОННОГО БЛОКА «ФРЕГАТ»

рисунок 2. Заправка РБ «Фрегат»
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таблица 2 – Результаты заправки баков МДУ
№ наименование параметра значение параметра
1 номер бака РБ «Фрегат» О2 О4 Г1 Г3

2 заданная доза КРТ Мд.з., кг 832,78 832,78 416,40 416,40

3 поправка на массу газа, кг 0,45 0,45 0,41 0,41

4 масса дозы выданной дозы по основному каналу, Мд.в.1, кг 832,80 832,85 416,46 416,31
5 Мд.в.1 – Мд.з., кг +0,02 +0,07 +0,06 –0,09
6 масса дозы выданной дозы по резервному каналу Мд.в.2, кг 832,75 832,70 416,46 416,36
7 Мд.в.2 – Мд.з., кг -0,03 -0,08 +0,06 –0,04
8 расхождение в показаниях каналов Мд.в.1 – Мд.в.2, кг +0,05 +0,15 0,00 –0,05
9 допускаемая погрешность заправки, кг ±2,5 ±2,5 ±1,25 ±1,25
10 время заправки 3 ч 34 мин 3 ч 46 мин 2 ч 27 мин 2 ч 24 мин

таблица 3 – Результаты заправки баков МДУ
№ наименование параметра значение параметра
1 номер бака РБ «Фрегат» О2 О4 Г1 Г3

2 заданная доза КРТ Мд.з., кг 877,36 877,36 438,02 438,02
3 поправка на массу газа, кг 0,49 0,49 0,44 0,44
4 масса дозы выданной дозы по основному каналу, Мд.в.1, кг 877,34 877,34 438,14 438,09
5 Мд.в.1 – Мд.з., кг –0,02 –0,02 +0,12 +0,07
6 масса дозы выданной дозы по резервному каналу Мд.в.2, кг 877,09 877,44 438,34 438,04
7 Мд.в.2 – Мд.з., кг –0,27 +0,08 +0,32 +0,02
8 расхождение в показаниях каналов Мд.в.1 – Мд.в.2, кг 0,25 –0,1 –0,2 +0,05
9 допускаемая погрешность заправки, кг ±2,63 ±2,63 ±1,31 ±1,31
10 время заправки 3 ч 19 мин 3 ч 22 мин 2 ч 20 мин 2 ч 19 мин

 - ШБ  ДУ  СОЗ  заправлены  гелием  до  давления 
210,5 кгс/см2 при температуре окружающей сре-
ды 22,5°С и стенок ШБ 21,67°С.

 - ШБ  МДУ  заправлены  гелием  до  давления 
300 кгс/см2 при температуре окружающей среды 
22,5°С и стенок ШБ 21,95°С.

 - Коллектор  КВО  МДУ  заправлен  окислителем 
(амилин) массой 6,035 кг с температурой 23°С.

 - Коллектор  КВГ МДУ  заправлен  горючим  (геп-
тил) массой 4,04 кг с температурой 20°С.

 - Бак  ДУ  СОЗ  заправлен  гидразином  массой 
61,59 кг с температурой 20°С при заданной дозе 
61,60 кг.

Результаты  заправки баков МДУ приведены в  та-
блице 2.
Как  видно  из  строки  5  таблицы  2  погрешность 

отсечки  доз  как  окислителя,  так  и  горючего, менее 
0,1 кг, что согласуется с данными работы (Рулев С.В., 
Лебедев А.Г., Николаев А.В., Шульга В.М. и др., 2015).
Суммарная  действительная  погрешность  выдан-

ных доз будет складываться из погрешности отсечки 
и  действительных  значений  погрешности  взвеши-
вания дозы, которые в соответствии с результатами 
контрольных прогружений УВПД-5000 для основно-
го канала лежат в интервале от –0,05 кг до +0,10 кг. 
Таким образом, действительную погрешность выда-
чи доз компонентов при заправке всех баков РБ зав. 
№ 122-01 можно оценить значением ±0,2 кг. Показа-
ния контрольного канала подтверждают эту оценку. 

Полученные  значения  значительно  меньше  как  по-
грешности взвешивания дозы по ТУ на УВПД-5000 
(см. таблицу 1), так и допускаемой погрешности на 
заправку РБ (см. таблицу 2).
При заправке РБ «Фрегат» зав. № 122-03 были по-

лучены следующие результаты:
 - ШБ  ДУ  СОЗ  заправлены  гелием  до  давления 
212 кгс/см2 при температуре окружающей среды 
22,5°С и стенок ШБ 22,75°С.

 - ШБ  МДУ  заправлены  гелием  до  давления 
301 кгс/см2 при температуре окружающей среды 
22,5°С и стенок ШБ 22,75°С.

 - Коллектор  КВО  МДУ  заправлен  окислителем 
(амилин) массой 6,03 кг с температурой 21°С.

 - Коллектор  КВГ МДУ  заправлен  горючим  (геп-
тил) массой 4,03 кг с температурой 20°С.

 - Бак  ДУ  СОЗ  заправлен  гидразином  массой 
61,03 кг с температурой 20°С при заданной дозе 
61,00 кг.

Результаты  заправки  баков МДУ приведены  в  та-
блице 3.
Как видно из таблицы 2 погрешность отсечки для 

доз амилина равна –0,02 кг, а при заправке бака Г1 до-
стигает значения +0,12 кг.
Таким  образом,  при  заправке  баков МДУ  РБ  зав. 

№ 122-03 действительное значение погрешности за-
правки, проведённой по показаниям основного кана-
ла, находится в пределах ±0,25 кг.
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Показания вспомогательного канала отличаются от 
показаний основного канала на величины от –0,2 кг 
до +0,25 кг. Полученные значения погрешностей так-
же много меньше допускаемых значений погрешно-
сти на заправку баков РБ «Фрегат».
Отдельного  обсуждения  заслуживают  результаты 

заправки баков БЗ ДУ СОЗ гидразином.
Проведённые  ранее  исследования  показали,  что 

при  работе  с  УВП-500  подготовленный  оператор 
обеспечивает отсечку дозы с погрешностью в преде-
лах ±0,01 кг.
При  заправке  бака  БЗ  ДУ  СОЗ  гидразином  про-

извести  отсечку  с  такой  точностью крайне  сложно, 
поскольку  заправка  производится  в  отвакуумиро-
ванный бак, вследствие чего при переходе на малый 
расход некоторая часть компонента из участка маги-
страли между отсечным вентилем и вентилем борта 
попадает в бак, и к окончанию заправки этот участок 
магистрали оказывается не полностью заполненным. 
После  отсечки  дозы  при  проведении  контрольной 
выдержки  магистраль  заполняется  полностью,  при 
этом из ТЗК уходит компонент. Этот эффект был об-
наружен сотрудниками КБТХМ, когда для заправки 
начали применяться цифровые весы.
Для  компенсации  погрешности,  обусловленной 

уходом  компонента  из  ТЗК  в  магистраль,  вводится 
упреждение на момент отсечки.
Величина  упреждения  определяется  экспери-

ментально  по  результатам  предыдущих  заправок. 
При  описанных  выше  заправках  величина  упреж-
дения была выбрана в  0,05 кг,  что  в  конечном ито-
ге обеспечило высокую точность заправки баков БЗ 
гидразином.
Действительно, при заправке РБ зав. № 122-01 при 

заданной дозе массой 61,60 кг по показаниям УВП-
500 была выдана доза массой 61,59 кг. При заправке 
РБ  зав. № 122-03 погрешность  отсечки была равна 
+0,03  кг.  С  учётом  действительной  погрешности 
взвешивания  дозы  на  УВП-500,  определённой  при 
контрольном  прогружении  и  равной  ±0,01  кг,  дей-
ствительная погрешность заправки баков БЗ ДУ СОЗ 
лежит в пределах:

 - от –0,02 кг до 0,00 кг для РБ зав. № 122-01;
 - от +0,02 кг до +0,04 кг для РБ зав. № 122-03.
Полученные значения погрешностей заправки ба-

ков БЗ ДУ СОЗ много меньше допускаемой погреш-
ности, равной ±0,18 кг.

заключение
На ЗНС 373ТЗ11 космодрома «Восточный» внедре-

на  разработанная  новая  технология  заправки  баков 
космических аппаратов и разгонных блоков.
Разработанное  технологическое  оборудование 

станции обеспечивает проведение заправки изделий 
в интервале выдаваемых доз от 20 кг до 2500 кг.

Паспортные  значения  метрологических  характе-
ристик  весоизмерительных  устройств  позволяют 
провести заправку КА и РБ с требуемой точностью. 
Проведённые  исследования  показывают,  что  дей-
ствительная погрешность заправки изделий находит-
ся на уровне ±0,025÷±0,05% от выдаваемой дозы.
Произведена заправка РБ «Фрегат» зав. № 122-01 

и РБ «Фрегат» зав. № 122-03. Погрешность заправки 
баков МДУ обоих РБ не превышает ±0,25 кг.
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УПРАВЛЕНИЕ ГЕОМЕТРИЕЙ 
ТАНДЕМНОЙ КОНФИГУРАЦИИ ДЛЯ 
РЕШЕНИЯ ЗАДАЧ БИСТАТИЧЕСКОЙ 
ИНТЕРФЕРОМЕТРИЧЕСКОЙ СЪЁМКИ

CONTROL OF TANDEM 
CONFIGURATION GEOMETRY FOR 
THE PURPOSES OF BISTATIC 
INTERFEROMETRIC SURVEY
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Статья посвящена вопросу управления 
относительным движением космических аппаратов 
(КА), совершающих полёт в тандеме для проведения 
интерферометрической съёмки. Проведён анализ 
влияния геометрии тандемной конфигурации 
на величину эффективной базовой линии при 
создании цифровой модели рельефа с учётом 
доступности для радиолокационной съёмки 
определённых географических широт поверхности 
Земли. Рассмотрены ограничения на расположение 
интервалов работы активного КА с передающей 
антенной для исключения возможного облучения 
другого КА в тандеме. Рассмотрены задачи 
коррекции орбит для изменения геометрии 
тандемной конфигурации, проведена оценка 
энергетических затрат.

Ключевые слова:  
тандемная конфигурация;  
эффективная базовая линия;  
траектория относительного движения;  
ведущий и ведомый космический аппарат;  
коррекция относительных векторов 
эксцентриситета и наклонения.

The article covers the issue of control  
of the spacecraft (SC) relative motion  
flying in tandem for interferometric imaging.  
The tandem configuration geometry impacting  
the value of the effective baseline is analyzed  
while creating a digital elevation model  
subject to the availability of certain  
geographical latitudes of the Earth’s surface  
for radar imagery. The restrictions of  
the location of the active SC operating  
intervals with the transmitting antenna are  
considered to exclude the possible irradiation  
of another SC in tandem. The orbit correction  
the tandem configuration geometry  
modification is considered; the energy costs  
are estimated.

Key words:  
tandem configuration;  
effective baseline;  
the relative motion trajectory;  
master and slave spacecraft;  
correction of relative eccentricity vector  
and inclination.
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введение
Важной  задачей  дистанционного  зондирования 

Земли  из  космоса  является  создание  высокоточной 
цифровой модели рельефа (ЦМР) поверхности Зем-
ли. Для решения этой задачи используется проведе-
ние  бистатической  интерферометрической  съёмки 
с  помощью  двух  КА,  оснащённых  радиолокацион-
ной аппаратурой и совершающих орбитальный полёт 
в  так называемой тандемной конфигурации  (Евгра-
фов А.Е., Поль В.Г., 2014; Евграфов А.Е. и др., 2017). 
Особенностью управления полётом тандема являет-
ся организация определённой геометрии их относи-
тельного  движения,  при  которой  обеспечивается  и 
требуемая  геометрия относительного расположения 
фазового центра антенн радиолокационного КА от-
носительно заданной точки на поверхности Земли.
Организация полёта в непосредственной близости 

двух КА требует строгого контроля их относительно-
го движения и должна проводиться с учётом мини-
мизации опасности их столкновения.
В общей задаче управления центром масс КА в тан-

деме можно выделить две основные задачи:
 - поддержание  заданной  геометрии  тандемной 
конфигурации;

 - изменение  геометрии  тандемной  конфигурации 
в интересах решения целевой задачи.

Описание схемы полёта двух КА в тандеме, пред-
ставляющем так называемую баллистически связан-
ную  группу,  анализ  влияния  эволюции  элементов 
орбит  на  характер  относительного  движения  КА, 
а  также  решение  задачи  коррекции  орбит  для  под-
держания  заданной  тандемной  конфигурации  рас-
смотрено в (Назаров А.Е.,  2018). Целью настоящей 
статьи является рассмотрение не менее важной зада-
чи  управления  тандемом,  необходимой  для  обеспе-
чения требуемых условий проведения бистатической 
радиолокационной  съёмки,  а  именно  для  обеспече-
ния требуемой геометрии относительного движения 
КА в тандеме. Под требуемой геометрией понимает-
ся  обеспечение  определённой  величины  простран-
ственного  разнесения КА в  тандеме и  соответству-
ющей ориентации этой интерферометрической базы 
относительно  снимаемого  объекта.  Эти  характери-
стики оказывают определяющее влияние на качество 
интерферометрической съёмки.

1.   Геометрия относительного 
движения КА в тандеме

Полёт КА в тандеме совершают два КА, при этом 
один  из  них  (КА  1)  является  ведущим,  а  другой 
(КА 2)  –  ведомым. Управление  относительным дви-
жением КА в тандеме осуществляется путём проведе-
ния ведомым КА соответствующих коррекций орбиты 
с помощью двигательной установки (ДУ) для поддер-
жания требуемой конфигурации тандемной схемы.

Геометрию относительного движения КА в танде-
ме представляет траектория движения одного (ведо-
мого) КА 2 в орбитальной системе координат (ОСК) 
ведущего КА 1. Центр этой ОСК расположен в цен-
тре масс КА 1, а оси направлены следующим обра-
зом: X – вдоль вектора орбитальной скорости (вдоль 
полёта), Y  –  по  нормали  к  плоскости  орбиты  в  на-
правлении вектора положительного углового момен-
та, Z – дополняет систему координат до правой.
Для проведения анализа относительного движения 

КА  в  тандеме  и  решения  задач  управления  наряду 
с  пространственной  траекторией  относительного 
движения  ведомого  КА  рассматриваются  проекции 
этой  траектории  на  плоскости  ОСК  ведущего  КА. 
Прежде всего это проекции в продольной плоскости 
XZ и поперечной YZ, которые характеризуются соот-
ветствующими размерами.
Обеспечение  требуемых для решения целевой  за-

дачи размеров проекций траектории относительного 
движения ведомого КА и их поддержание в течение 
заданного  времени является  важной  задачей управ-
ления движением КА в тандеме.
Относительное движение КА в тандеме будем рас-

сматривать в отклонениях элементов орбиты ведомо-
го КА 2 от элементов орбиты ведущего КА 1. В каче-
стве элементов орбиты используются оскулирующие 
элементы орбиты j-го КА: большая полуось, эксцен-
триситет, наклонение, долгота восходящего узла, ар-
гумент перигея и аргумент широты (aj, ej, ij, Ωj, ωj, uj).
Важными  параметрами  для  описания  геометрии 

тандемной  схемы полёта КА  являются  относитель-
ные  векторы  эксцентриситета    и  наклонения    
(D’Amico S., Montenbruck O., 2006).

В настоящее время известны три типовые тандем-
ные конфигурации полёта КА: «колесо», «маятник» 
и  «спираль». На  рисунке  1  показано  расположение 
орбит для конфигураций «колесо» и «маятник».
В  конфигурации  «колесо»  реализуется  разделе-

ние по векторам эксцентриситета, что обеспечивает 
максимальное разнесение КА по положению в ради-
альном направлении  (в плоскости XZ ОСК). В кон-
фигурации  «маятник»  используется  разделение  по 
векторам  наклонения,  при  котором  обеспечивается 
максимальное разнесение КА в поперечной плоско-
сти (в плоскости YZ ОСК).
Конфигурация  «спираль»,  показанная  на  рисун-

ке 2, представляет собой объединение конфигураций 
«маятник» и «колесо».
Её особенностью является возможность обеспече-

ния разнесения КА по положению как в продольной 

УПРАВЛЕНИЕ ГЕОМЕТРИЕЙ ТАНДЕМНОЙ КОНФИГУРАЦИИ ДЛЯ РЕШЕНИЯ ЗАДАЧ 
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исходят от одного из КА, а отражённый от поверхно-
сти сигнал принимается уже обоими КА. Получение 
одномоментных  радиолокационных  изображений 
от  двух  КА,  разнесённых  в  поперечной  плоскости, 
позволяет проводить измерения высоты облучаемой 
поверхности и создавать ЦМР заданных районов по-
верхности  Земли,  а  проведение  радиолокационной 
съёмки в моменты разнесения КА в продольном на-
правлении  –  проводить  измерения  скорости  назем-
ных объектов.
В конфигурации «спираль» в течение одного витка 

происходит периодическое изменение размеров всех 
проекций базовой линии на оси ОСК, и поэтому мо-
гут решаться обе указанные выше задачи.
В  качестве  преимущества  «спирали»  следует  от-

метить  возможность  обеспечения  безопасности  по-
лёта КА в тандеме при её варианте с параллельным 
разнесением относительных векторов  //  (Наза-
ров А.Е.,  2018). Далее будем рассматривать именно 
конфигурацию «спираль» и её использование для ре-
шения задачи создания ЦМР.
Форма и размеры траектории относительного дви-

жения ведомого КА определяются конкретными па-
раметрами орбит тандема. Далее в качестве приме-
ра  рассматриваются  солнечно-синхронные  орбиты 
(ССО) с наклонением 97–98° и высотами 500–600 км.
Размер траектории в поперечной плоскости опреде-

ляется как разностью наклонений орбит тандема i2–i1,  
так  и  разностью  долгот  восходящих  узлов  Ω2–Ω1.  
Однако для обеспечения одинакового характера эво-
люции  аргументов  перигея  ω1  и  ω2,  зависящего  от 
значения  наклонения,  целесообразно  иметь  значе-
ние i2–i1=0, поэтому размер траектории в поперечной 
плоскости будет зависеть только от разности Ω2–Ω1. 

рисунок 1. Конфигурации «колесо» и «маятник»

рисунок 2. Конфигурация «спираль»

плоскости XZ, так и в поперечной плоскости YZ. Та-
ким образом, в данной конфигурации можно обеспе-
чить  различную  ориентацию  так  называемой  базо-
вой  линии  относительно  снимаемого  объекта.  Под 
базовой линией B понимается расстояние между КА 
в  тандеме,  а  точнее  –  расстояние  между фазовыми 
центрами их антенн радиолокаторов.
При  проведении  интерферометрической  съёмки 

в бистатическом режиме радиолокационные сигналы 
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Для исключения опасности столкновения КА необ-
ходимо  обеспечивать  параллельное  или  антипарал-
лельное разделение векторов, которое будет выпол-
няться соответственно при значениях ω2=ω1=270° и 
ω2=ω1=90°.
Форма траектории относительного движения суще-

ственно зависит от значений ω1 и ω2, определяющих 

ориентацию относительного вектора эксцентрисите-
та и соответственно геометрию относительного дви-
жения КА, прежде всего в поперечной плоскости YZ. 
Именно  от  движения КА в  этой плоскости  зависит 
качество  результатов  решения  рассматриваемой  за-
дачи создания ЦМР.
Для анализа влияния значений аргумента перигея 

на форму траектории рассмотрим его различные зна-
чения,  при  этом будем  считать,  что ω2=ω1=ω. В  ка-
честве номинальных параметров орбит КА 1 и КА 2 
примем представленные в таблице.

таблица – Номинальные параметры орбит тандема

j aj, км ej, б/р ij, град Ωj, град ωj, град uj, град

1
2

6940.77
6940.77

0.00001
0.00011

97.65
97.65

180.005
180.000

270.0
270.0

0.0
0.0

На рисунке 3 показаны траектории относительного 
движения ведомого КА 2 в поперечной плоскости YZ 
для значений аргумента перигея ω равного 230°, 250°, 
270°, 290° и 310°. По осям Y и Z отложены соответ-
ственно координаты положения ведомого КА 2 в км.
Как  видно, формы всех  траекторий представляют 

собой эллипсы, оси которых имеют различные раз-
меры и ориентацию. Траектория для ω=270° ( // )  

отличается  от  других  тем,  что имеет максимальное 
отклонение от начала координат (от КА 1) в течение 
всего  витка,  в  то  время  как  для  других  траекторий 
возможны положения КА 2 как при больших, так и 
при меньших отклонениях. В качестве характерной 
особенности  можно  отметить,  что  все  траектории 
имеют  одинаковые  диапазоны  изменения  коорди-
нат по осям, а именно от −0.6 до +0.6 км по оси Y и 
от −0.7 до +0.7 км по оси Z. Это подтверждает, что 
размеры этих диапазонов могут быть определены по 
выражениям, используемым для определения ампли-
туд колебания положения КА в поперечной плоско-
сти – соответственно RZ и RY:

RZ=aδe=a(e2−e1);

RY=aδi=a(Ω2−Ω1)sini1.
Для рассматриваемых исходных данных, учитывая 

перевод градусов в радианы и то, что δе и δi являют-
ся модулями относительных векторов   и  , мож-
но записать:

RZ=6940.77×|0.00011−0.00001|=0.694~0.7 км;
RY=6940.77×|(3.141593−3.141677)sin(1.684)|=0.601~ 

~0.6 км.
Точность  определения  высоты  интерференцион-

ных  изображений  при  решении  рассматриваемой 
задачи  будет  зависеть  от  величины  и  ориентации 
базовой линии B,  а  точнее от эффективной базовой 
линии Bef. Для определения эффективной базовой ли-
нии Bef рассмотрим рисунок 4.
На  этом  рисунке  представлена  траектория  отно-

сительного  движения  ведомого КА  2  в  поперечной 
плоскости YZ относительной ОСК и показаны поло-
жения ведущего и ведомого КА при проведении ин-
терферометрической съёмки с углом визирования ϑ. 
Угол ϑ отсчитывается от местной вертикали и опреде-
ляет направление съёмки. Показанный угол β между 
направлением съёмки и проекцией базовой линии на 
плоскость YZ BYZ (штриховая линия) рассматривается 
в  качестве  текущего  аргумента функции  эффектив-
ной базовой линии Bef, изменение которой в течение 
витка можно определить следующим образом:

Bef=BYZ×sinβ=  ×sinβ,

где  y,  z  –  текущие  координаты  положения  КА  2 
в ОСК КА 1.
Значение угла β можно определить из простой си-

стемы уравнений:

Определив  сумму  углов  ϑ+β  с  использованием 
процедуры  расчёта  кругового  арксинуса,  нетрудно 

рисунок 3. Траектории относительного движения 
ведомого КА в поперечной плоскости YZ для различных 
значений ω
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для  известного  (заданного)  значения  угла  ϑ  найти 
угол β и определить соответствующую величину эф-
фективной базовой линии Bef, показанную на рисунке 
4. На рисунке показана также максимально возмож-
ная величина Bef max, которая достигается при соответ-
ствующем значении угла β=βmax.
Следует  отметить,  что  КА  в  тандеме  могут  быть 

разделены на некоторое расстояние и в продольном 
направлении  (в  плоскости XZ),  однако  для  оптими-
зации качества интерферометрических снимков при 
создании  ЦМР  это  расстояние  должно  быть  мини-
мизировано. С учётом этого можно сформулировать, 
что  под  величиной  эффективной  базовой  линии Bef 
понимается  проекция  проекции  базовой  линии  В 
в поперечной плоскости BYZ на плоскость, перпенди-
кулярную направлению съёмки (направлению излу-
чения радиолокационного сигнала).
Большая  величина  эффективной  базовой  линии 

Bef обеспечивает лучшую точность определения вы-
соты  облучаемой  поверхности.  С  другой  стороны, 
её  меньшие  величины  обеспечивают  однозначное 
определение фазы отражённого радиолокационного 
сигнала  и  тем  самым  гарантируют  получение  ин-
формации о высоте. Поэтому получение и накопле-
ние  радиолокационных  данных  проводится  с  раз-
личными Bef.
Значение Bef зависит от геометрии относительного 

движения КА в тандеме, определяемой параметрами 
орбит КА, а также от направления съёмки, т.е. от угла 
визирования  θ.  При  этом  характер  изменения  этой 
величины  существенно  меняется  в  течение  одного 
витка.

Для  иллюстрации  зависимости  величины  Bef  от 
указанных параметров на рисунках 5 и 6 представле-
ны графики изменения значений Bef в течение витка 
соответственно  для  различных  значений  угла  визи-
рования θ и для различных значений аргумента пе-
ригея ω.
На  рисунке  5  показано  изменение  величины  Bef 

при аргументе перигея ω=270° для  значений угла ϑ 
от 20° до 50° и от −50° до −20° с шагом 5°. По оси 
ординат отложены значения Bef в км, а по оси абсцисс 
для наглядности доступности съёмки на различных 
широтах  отложено  текущее  значение  географиче-
ской  широты  точки  наведения  луча  радиолокатора 
FI в градусах. Цифры у кривых соответствуют значе-
нию угла ϑ в градусах.
На рисунке 6 в аналогичных координатах показано 

изменение величины Bef при фиксированном угле ви-
зирования ϑ=40° для различных значений аргумента 
перигея ω.
Анализ графиков на рисунке 5 показывает, что в те-

чение витка происходит значительное изменение Bef 
в зависимости от значения угла визирования ϑ. Оче-
видно, что конкретные требуемые для целевой рабо-
ты значения Bef можно обеспечить только для опре-
делённого ограниченного диапазона географических 
широт.
Графики на рисунке 6 иллюстрируют зависимость 

изменения Bef от значения аргумента перигея ω, а точ-
нее  сказать,  от  ориентации  относительного  вектора 
эксцентриситета,  определяющего  геометрию  отно-
сительного  движения  КА  в  поперечной  плоскости. 

рисунок 4. Определение эффективной базовой линии Bef
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рисунок 5. Изменение величины эффективной базовой 
линии для различных значений угла визирования ϑ при 
ω=270°

рисунок 6. Изменение величины эффективной базовой 
линии для различных значений аргумента перигея ω при 
ϑ=40°

Анализ  представленных  кривых  показывает,  что 
максимальные  величины  Bef  обеспечиваются  при 
значении ω=310°, которое больше номинального зна-
чения 270°. Такой эффект достигается благодаря из-
менению формы траектории, при которой максималь-
ный размер эллипса располагается перпендикулярно 
направлению  съёмки.  Формы  траекторий  движения 
ведомого КА для представленных значений аргумен-
та перигея ω показаны выше на рисунке 3. Очевид-
но, что для правой полосы съёмки (угол визирования 
ϑ<0)  максимальные  величины  базовой  линии  будут 
при ω равном 230° и 250°, а для левой полосы (ϑ>0) – 
при ω, равном 290° и 310°.
Таким  образом,  изменяя  ориентацию  относитель-

ного  вектора  эксцентриситета, можно  обеспечивать 
определённое изменение величины эффективной ба-
зовой линии Bef и соответственно изменять допусти-
мый для съёмок диапазон географических широт.
Кроме  обеспечения  заданной  величины  Bef,  при 

планировании целевой работы КА необходимо учи-
тывать  ограничения  на  расположение  интервалов 
работы активного КА с передающей антенной. Эти 
интервалы  должны быть  безопасны  с  точки  зрения 
исключения  возможного  облучения  другого  КА 
в тандеме. На рисунке 7 на траектории относитель-
ного движения в поперечной плоскости YZ представ-
лены допустимые участки  работы КА 1 и КА 2 по 
созданию ЦМР  и  запретные  зоны,  в  которых  ведо-
мый КА 2 может быть подвержен облучению основ-
ным либо боковыми лепестками передающей антен-
ны активного КА.
Как видно из рисунка, сектор возможного облуче-

ния КА  2  при  работе  активного КА  1  располагает-
ся симметрично относительно направления съёмки. 

В  этом  секторе  можно  выделить  непосредственно 
зону  опасного  облучения,  при  котором  возможен 
выход  из  строя  электроники  КА  2,  и  менее  опас-
ные зоны, в которых не происходит выход из строя 
электроники,  но  возникают  значительные помехи  в 
её работе.
Работа  КА  1  и  КА  2  по  созданию  ЦМР  должна 

происходить на участках орбиты, в которых обеспе-
чивается  требуемая  величина  эффективной  базовой 
линии. Таких участков на витке два, и располагаются 
они  симметрично  относительно  направления  съём-
ки. Угловая протяжённость этих участков орбиты со-
ставляет  примерно  90°,  причём  значительная  часть 
попадает в зону частичного облучения. Этот факт не-
обходимо  учитывать  при  планировании  интервалов 
съёмки.
Для увеличения базовой линии форма траектории 

в  поперечной  плоскости  должна  обеспечивать  рас-
положение максимального размера перпендикулярно 
планируемому направлению съёмки. При этом важ-
ным моментом при выборе формы траектории явля-
ется обеспечение широтной доступности проведения 
съёмок запланированных территорий.
Следует  отметить,  что  создание ЦМР  земной  по-

верхности является сложной и продолжительной за-
дачей. В её решении особое место должна занимать 
оптимизация планирования операций по изменению 
тандемной  конфигурации  для  целенаправленного 
сканирования Земли. При этом, кроме минимизации 
потребного времени на полное сканирование задан-
ных районов поверхности Земли, должна обеспечи-
ваться и минимизация энергетических затрат на про-
ведение  коррекций  орбит  по  изменению  геометрии 
тандемной конфигурации.
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рисунок 7. Расположение допустимых участков работы тандема по созданию ЦМР и опасных зон возможного 
облучения

рисунок 8. Влияние аргумента широты приложения 1-го ТКИ u1 на форму траектории относительного движения КА 
в поперечной плоскости YZ
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2.   Коррекции изменения  
геометрии тандемной 
конфигурации

Изменение  геометрии  тандемной  конфигурации 
может потребоваться  в интересах решения целевой 
задачи  для  обеспечения  эффективной  ориентации 
базовой линии. Кроме того, на этапе формирования 
тандемной конфигурации может осуществляться по-
следовательный переход от исключительно больших 
её  размеров  к  меньшим.  Управление  изменением 
геометрии  тандемной  конфигурации  осуществляет-
ся с помощью проведения коррекций относительных 
векторов   и  .

Управление вектором   c целью изменения разме-
ров и ориентации траектории относительного движе-
ния  для  обеспечения  требуемой  эффективной  базо-
вой линии Bef  заключается в проведении коррекции 
орбиты ведомого КА парным тангенциальным кор-
ректирующим  импульсом  (ТКИ).  При  проведении 
такой коррекции могут изменяться эксцентриситет и 
аргумент перигея орбиты при сохранении требуемо-
го периода обращения КА. Для этого точки приложе-
ния ТКИ выбираются следующим образом: 1-й ТКИ 
реализуется  при  аргументе  широты  u=u1  в  момент 

времени t=t1, а 2-й – в момент  , где T2 – пери-
од обращения КА 2.

рисунок 9. Влияние коррекции вектора   на изменение эффективной базовой линии на допустимых участках работы 
по созданию ЦМР

рисунок 10. Влияние коррекции вектора   на изменение эффективной базовой линии Bef на допустимых участках 
работы по созданию ЦМР
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Для  сохранения  значения  периода  обращения  ве-
домого  КА  ТКИ  должны  иметь  противоположные 
направления. Выбор  значения u1  оказывает  опреде-
ляющее влияние на ориентацию траектории относи-
тельного движения после коррекции. На рисунке 8а 
и 8б в качестве иллюстрации влияния аргумента ши-
роты  приложения  1-го  ТКИ u=u1  представлены  со-
ответственно  номинальная  траектория  относитель-
ного  движения  ведомого  КА  в  плоскости  YZ  ОСК 
до  коррекции  и  траектории  после  реализации  двух 
ТКИ для различных значений u1 и соответствующие 
годографы  изменения  вектора  относительного  экс-
центриситета   при проведении коррекции орбиты. 
Годографы  построены  по  результатам  моделирова-
ния движения центра масс КА на интервале 24 часа 
с  учётом  эволюции  орбит и  работы ДУ при  реали-
зации двух ТКИ. Влиянием эволюции элементов ор-
бит обусловлено то, что на концах кривых уже после 
приложения 2-го ТКИ (на втором суточном витке) го-
дографы имеют определённое продолжение. Цифры 
у кривых соответствуют значению u1.
При моделировании ТКИ использовались следую-

щие данные: импульс характеристической скорости 
каждого ТКИ ΔVТКИ=0.1 м/c при величине управля-
ющего  ускорения  ДУ  aДУ=0.00102  м/с2.  Для  таких 
данных время работы ДУ при одном включении со-
ставило соответственно τДУ=ΔVТКИ/aДУ=95.6 с.
На рисунке 9 в качестве иллюстрации влияния кор-

рекции вектора   на характер изменения величины 
эффективной базовой линии представлены графики 
изменения Bef в зависимости от широты FI для трёх 
вариантов геометрии тандемной конфигурации. Гра-
фики построены для угла визирования ϑ=40° и с учё-

том  ограничений  на  расположение  допустимых 
(с точки зрения исключения возможного облучения) 
участков работы по созданию ЦМР. В качестве огра-
ничений приняты следующие условия: 45°<β<135°; 
225°<β<515°.
Траектории относительного движения представле-

ны для трёх вариантов: номинальная траектория до 
коррекции и две траектории после проведения кор-
рекции вектора   при u1=0° и u1=180°.
Анализ  рисунка  9  показывает,  что  коррекция   

приводит  к  изменению  величины  эффективной  ба-
зовой  линии  Bef  и  допустимого  диапазона  широт 
съёмки.
Для изменения размера траектории относительно-

го  движения  ведомого КА  в  поперечной  плоскости 
в  горизонтальном направлении ΔRY может быть ис-
пользовано  управление  вектором  относительного 
наклонения  . Как было сказано выше, этот размер 
при  равенстве  наклонений  орбит  тандема  (i2–i1=0) 
будет  зависеть  от  разности  долгот  восходящих  уз-
лов ΔΩ1=Ω2–Ω1.  Таким  образом,  целью  управления 
вектором   для рассматриваемой тандемной схемы 
полёта  является  изменение  относительной  долготы 
восходящего узла ведомого КА ΔΩ1.
Управление  заключается  в  проведении  коррекции 

орбиты  ведомого  КА  бинормальным  корректирую-
щим импульсом (БКИ). В отличие от коррекции   
достаточно приложения одного БКИ,  так  как  он не 
приводит к изменению периода обращения КА.
Место  приложения  БКИ  может  быть  выбрано  в 

апексе или вертексе орбиты, соответственно с аргу-
ментом широты u1=90° и u1=270°. Указанные точки 

рисунок 11. Изменение размеров траектории относительного движения КА в поперечной плоскости
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приложения  БКИ  являются  оптимальными  в  смыс-
ле  эффективности  изменения  долготы  восходящего 
узла орбиты КА.
При  моделировании  БКИ  импульс  характеристи-

ческой скорости БКИ ΔVБКИ и время работы ДУ τДУ 
были  увеличены  в  два  раза  и  составили  соответ-
ственно 0.2 м/c и 190.13 с.
Для  иллюстрации  влияния  коррекции  вектора    

на  характер  изменения  величины  эффективной  ба-
зовой  линии Bef  представлен  аналогичный  рисунку 
9  рисунок  10.  Графики  изменения Bef  и  траектории 
относительного  движения  представлены  также  для 
трёх  вариантов,  а  именно  номинальная  траектория 
до  коррекции  и  две  траектории  после  проведения 
коррекции  вектора    при u1=90°  (апекс)  и u1=270° 
(вертекс).
Сравнительный анализ рисунков 10 и 9 показывает, 

что проведение коррекции вектора наклонения   из-
меняет только величину эффективной базовой линии 
Bef,  но  не  изменяет  допустимый  для  съёмки  диапа-
зон широт. Следует заметить, что приложение БКИ 
в других точках орбиты может изменить и ориента-
цию траектории, и соответственно допустимый для 
съёмки диапазон широт. Однако при этом изменится 
и наклонение орбиты, что недопустимо, так как при-
ведёт  к  различному  характеру  эволюции  орбит  КА 
тандема.
Таким образом, только проведение коррекции век-

тора  относительного  эксцентриситета  может  быть 
использовано для изменения ориентации траектории 
в  поперечной  плоскости  с  целью  изменения  вели-
чины Bef и диапазона доступных для съёмки широт. 
Такое  управление  геометрией  тандемной  конфигу-
рации может эффективно использоваться в процессе 
создания ЦМР поверхности Земли.
Изменение  размеров  траектории  относительно-

го движения КА в тандеме наряду с изменением её 
ориентации  также  может  использоваться  в  интере-
сах решения целевой задачи. Для оценки требуемых 
энергетических затрат на реализацию управления ге-
ометрией тандемной конфигурации было проведено 
моделирование  изменения  размеров  траектории  от-
носительного движения в поперечной плоскости со-
ответственно в вертикальном RZ и боковом RY направ-
лении.  Результаты моделирования  в  виде  проекций 
траекторий в поперечной плоскости YZ представле-
ны на рисунке 11. Показаны исходная траектория до 
коррекции  и  траектории,  полученные  после  прило-
жения двух ТКИ для увеличения и уменьшения раз-
мера RZ,  а  также  траектории после приложения од-
ного БКИ для увеличения и уменьшения размера RY. 
Затраты характеристической скорости на проведение 
каждой коррекции составили 0.2 м/c.

Анализ результатов моделирования показал, что за-
данного суммарного запаса характеристической ско-
рости 0.2 м/c достаточно для изменения размера RZ 
на 350 м с помощью двух ТКИ или изменения разме-
ра RY с одним БКИ на 182 м. Таким образом, для рас-
сматриваемых ССО можно дать следующую оценку 
требуемых  затрат  характеристической  скорости  на 
изменение размеров тандемной конфигурации:

 - для изменения RZ на 100 м требуется 0.057 м/с;
 - для изменения RY на 100 м требуется 0.11 м/с.

заключение
На величину  эффективной базовой линии и  соот-

ветственно  на  точность  определения  цифровой мо-
дели рельефа определяющее влияние оказывает гео-
метрия относительного движения КА в тандеме. Для 
управления  геометрией  тандемной  конфигурацией 
необходимо использовать коррекции относительных 
векторов эксцентриситета и наклонения. Коррекция 
вектора эксцентриситета позволяет изменять не толь-
ко  размеры  траектории  для  оптимизации  величины 
эффективной базовой линии, но и изменять доступ-
ные  для  создания  ЦМР  диапазоны  географических 
широт. Эту возможность необходимо использовать в 
интересах оптимизации планирования порядка  ска-
нирования заданных для создания ЦМР территорий 
поверхности Земли.
Управление  геометрией  тандемной  конфигурации 

в статье рассмотрено с использованием моделирова-
ния управляемого орбитального движения КА в тан-
деме с учётом основных возмущающих воздействий.
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Статья посвящена развитию метода 
киберфизической оптимизации функционирования 
беспилотных летательных аппаратов (БПЛА) 
разведывательного назначения. Кратко изложены 
основы теории киберфизической оптимизации 
функционирования разведывательных БПЛА 
и показаны основные недостатки этой теории. 
Предложен путь альтернативного развития 
теории киберфизической оптимизации 
с привлечением теории информации. Разработана 
методика интегрированной киберфизической 
оптимизации функционирования БПЛА 
при выполнении разведывательной миссии.

Ключевые слова: оптимизация; БПЛА; 
разведывательная миссия; энтропия; информация.

The article overviews the development of  
the cyber physical optimization method for  
the reconnaissance unmanned aerial vehicles 
operations. The brief summary of the basics  
of the cyber physical optimization theory of  
the reconnaissance UAVs functioning is presented  
and the main disadvantages of this theory  
are shown. The alternative way of the cyber  
physical optimization development is proposed  
using the information theory. The procedure of  
the integrated cyber physical optimization  
of UAVs functioning during reconnaissance  
mission is developed.

Key words: optimization; UAV;  
reconnaissance mission; entropy; information.

В последние годы появились несколько десятков ра-
бот по теории киберфизической оптимизации функци-
онирования разведывательных БПЛА, из них наиболее 
значимые (Bradley J.M., Atkins E.M., 2015; Bradley J.M., 
Atkins E.M., 2014; Gunes V., Peter S., Givargis T., Vabid F., 
2014). В настоящей статье кратко излагаются основы 
этой теории, указываются её существенные недостат-
ки и предлагаются пути их устранения.

Согласно  работе  (Bradley J.M., Atkins E.M.,  2015) 
смысл  киберфизической  оптимизации  заключается 
в минимизации временных и энергетических затрат 
и  максимизации  степени  выполнения  намеченных 
целей  функционирования  БПЛА.  Очевидно,  что 
БПЛА имеют ограниченные энергоресурсы, в то же 
время требования стабильности полёта диктуют не-
которые функциональные и режимные ограничения.
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В общей постановке  задачи выполнения разведы-
вательной миссии будем считать, что на БПЛА уста-
новлена видеокамера. Целью оптимизации является 
минимизация издержек (расходов) выполнения мис-
сии, которые представляются в виде функции скоро-
сти  БПЛА и  степени  выполнения  работ,  связанных 
со съёмками местности.
Для  формирования  задачи  оптимизации  вводятся 

понятия функции физических издержек Iр и функции 
кибернетических издержек  Iс. В целом функция из-
держек при киберфизической оптимизации ICPS име-
ет вид

ICPS=Iр+Iс.  (1)
Физические издержки
Iр=βр2·T+βр1·Eр,  (2)
где Т – время выполнения миссии БПЛА; Еp – энер-

гозатраты на выполнение этой миссии; βр1, βр2 – весо-
вые коэффициенты.
В  общем  случае Т  и Ер  могут  быть  представлены 

в виде следующих интегральных оценок (Bradley J.M., 
Atkins E.M., 2015):

  (3)

  (4)

Киберрасходы,  т.е.  издержки  на  выполнение 
разведывательной  миссии  сбора  и  обработки 
видеоинформации,

Ic=βc1·UT+βc2·H,  (5)
где UT  –  составляющая,  характеризующая  реаль-

ные временные расходы; Н – составляющая, характе-
ризующая  энтропию  снимаемой  видеоинформации; 
βc1, βc2 – весовые коэффициенты.
Согласно  (Bradley J.M., Atkins E.M.,  2014;  Steady 

Aircraft Flight and Performance, 2018) в режиме полё-
та на неизменной высоте энергозатраты могут быть 
вычислены по формуле

   (6)

где S – площадь крыла; CD0 – аэродинамический па-
раметр; ρ – плотность воздуха; ν(t) – скорость полёта; 
W – вес БПЛА; К – аэродинамический параметр.
Согласно (Bradley J.M., Atkins E.M., 2014) в режиме 

стабильного полёта имеем

   (7)

где  PS
max  –  максимальная  мощность  двигателя  на 

уровне моря; m – характеристика двигателя; η – ко-
эффициент  эффективности  пропеллера;  РS –  плот-
ность воздуха на уровне моря; Si – показатель регу-
лятора тяги.

Что касается функции издержек извлечения инфор-
мации, минимизация исходной энтропии может быть 
рассмотрена  в  качестве  максимизации.  Согласно 
(Bradley J.M., Atkins E.M., 2014)

  (8)
где α – регулируемый параметр; Ω – функция, ха-

рактеризующая некоторую избыточность снимаемой 
информации; rt(K) – частотность выполняемых задач.
Как указывается в (Bradley J.M., Atkins E.M., 2014), 

при  полёте  по  прямолинейной  траектории,  при  по-
стоянных значениях D  (длина дистанции) и при из-
вестной  максимальной  величине  rtmax  суммарная 
функция издержек разведывательного полёта БПЛА 
в упрощённом виде может быть оценена по формуле

  (9)

Согласно (Bradley J.M., Atkins E.M., 2014) решение 
оптимизационной задачи (9) с введёнными ограниче-
ниями на ν, rt приводит к аналитически нерешаемым 
трансцендентным  уравнениям. Однако  более  суще-
ственным недостатком вышеизложенной теории ки-
берфизической  оптимизации  является  достаточно 
произвольная оценка исходной энтропии интегралом 
экспоненциальной функции, зависящей от ν и tr (8). 
При  этом  отмечается,  что  уменьшение  энтропии 
равно  сильному  увеличению  объёма  добываемой 
информации.  Другой  недостаток  вышеизложенной 
методики  –  неучёт  физической  особенности  фото-
приёмных  устройств  с  интегрированием  зарядов, 
которая  состоит  в  зависимости  величины  сигнала 
фотоприёмника от времени накопления.
Далее в настоящей статье предлагается новая мето-

дика  интегрированной  киберфизической  оптимиза-
ции разведывательных систем, построенных на базе 
БПЛА.  Считаем,  что  вся  трасса  длиной  D0  может 
быть разбита на неравные дистанции Di,   при 
этом множество {Di} содержит элементы Di, связан-
ные соотношением

Di+1=Di +ΔDi;  (10)

причём скорости прохождения указанных дистанций 
разные, т.е. неявно существует функция
ν1=f(Di).  (11)
В  этом  случае  время  накопления  зарядов  в фото-

приёмниках при прохождении трассы Di

  (12)

Количество энтропии, извлекаемое при прохожде-
нии трассы Di, определим как

  (13)

РАЗВИТИЕ МЕТОДА КИБЕРФИЗИЧЕСКОЙ ОПТИМИЗАЦИИ ФУНКЦИОНИРОВАНИЯ  
РАЗВЕДЫВАТЕЛЬНЫХ БЕСПИЛОТНЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ АППАРАТОВ
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где k – технологический коэффициент, характери-
зующий конкретный тип фотоприёмника; Δd – про-
странственная  дискрета  проведения  измерений. 
С учётом (12) и (13) имеем

  (14)

С учётом вводимой функции  (11)  выражение  (14) 
запишем в виде

  (15)

Заменив экспоненциальный член в (9) на выраже-
ние (15), для дистанции Di получим

   (16)

Интегрируя выражение в пределах Dmin–Dmax, пред-
варительно  условно  переходя  на  непрерывную  мо-
дель записи в D1=Dmin; Dn=Dmax, получим

  (17)

где a1=βр1·P(V)+βр2;  (18)

  (19)

a3=βс2.  (20)
Рассмотрим  задачу  условной  оптимизации  путём 

введения следующего специального ограничительно-
го условия на подкласс всевозможных функций f(D):

  (21)

C=const.
С учётом (17) и (21) составим полный функционал 

вариационной оптимизации:

 (22)

Согласно  условию  уравнения Эйлера  – Лагранжа 
(Эльсгольц Л.Е., 1974) решение оптимизационной за-
дачи (22) должно удовлетворить условию

  (23)

Из (23) получаем

  (24)

Из (24) получаем квадратичное уравнение:

  (25)

Для вычисления величины λ можно воспользовать-
ся выражениями (21) и (25). Таким образом, при функ-
циональной зависимости  f от D в виде (25) целевой 
функционал  достигает  минимума.  Это  утверждение 
легко проверить, взяв вторую производную интегран-
та в (22) по f(D) и убедившись, что она положительна.
Таким образом, физический смысл результата про-

водимой  оптимизации  функционирования  БПЛА 
при  выполнении  разведывательной миссии  состоит 
в  следующем:  суммарные  издержки,  возникающие 
при выполнении данной миссии БПЛА, в смысле ки-
берфизической оптимизации теории можно миними-
зировать, если:
1.  Суммарную длину проходимой трассы разбить 

на  неравные  интервалы Di,  определяемые по  выра-
жению (10).
2.  Скорость прохождения интервала Di устанавли-

вается  по  выражению  (25),  согласно  которому,  чем 
длиннее интервал, тем с большей скоростью должна 
быть пройдена БПЛА.
В  заключение  сформулируем  основные  выводы и 

положения проведённого исследования:
1.  В кратком виде изложены основы теории кибер-

физической оптимизации функционирования разведы-
вательных БПЛА, показаны основные её недостатки.
2.  Предложен путь альтернативного развития тео-

рии киберфизической оптимизации с привлечением 
теории информации.
3.  Разработана методика  интегрированной  кибер-

физической оптимизации функционирования БПЛА 
при выполнении разведывательной миссии.
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МЕТОДИКА РАСЧЁТА ЗАВИСИМОСТИ 
БАЗОВЫХ ПАРАМЕТРОВ 
КОСМИЧЕСКИХ РАДИОЛОКАТОРОВ 
С СИНТЕЗИРОВАННОЙ АПЕРТУРОЙ 
ОТ ВЫСОТЫ ПОЛЁТА И НАКЛОНЕНИЯ 
ПЛОСКОСТИ ОРБИТЫ НОСИТЕЛЯ

CALCULATION METHODIC OF MAIN 
SPACE SYNTHETIC APERTURE  
RADAR PARAMETERS DEPENDENCE 
FROM VEHICLE FLIGHT ALTITUDE  
AND ITS ORBIT INCLINATION  
TO EQUATORIAL PLANE

А.С. Волченков1, 
leftbox12@mail.ru;
A.S. Volchenkov

Разработана методика расчёта зависимости 
базовых параметров космических радиолокаторов 
с синтезированной апертурой от высоты полёта 
(от 100 км до 106 км) и наклонения плоскости 
орбиты носителя к плоскости экватора, 
а также от времени съёмки земной поверхности. 
Приведены расчётные соотношения и графические 
зависимости для нескольких вариантов построения 
орбиты космического аппарата и режимов 
работы локатора.

Ключевые слова:  
дистанционное зондирование Земли; 
радиолокаторы с синтезированной апертурой.

Calculation methodic of main space  
synthetic aperture radar parameters  
dependence from vehicle flight altitude  
(from 100 km to 106 km) and orbit  
inclination to equatorial plane as well  
as from instant of land survey was derived.  
Computational relations and graphic  
curves for some orbit version types  
and job regimes of equipment  
were presented.

Key words:  
earth remote sensing;  
synthetic aperture radar.

введение
Радиолокаторы  с  синтезированной  апертурой 

(РСА)  применяются  для  решения  самых  разноо-
бразных  задач,  возникающих  при  дистанционном 
зондировании Земли (ДЗЗ) из космоса. Они деталь-
но описаны в монографиях (Верба В.С. и др., 2010; 
Груздов В.В. и др., 2018). Большинство современных 
космических  РСА,  используемых  в  системах  ДЗЗ, 
располагаются  на  низких  орбитах,  не  превышаю-
щих 1000 км. Вместе с тем за последние годы в связи 

с интересом, связанным с наблюдением за глобаль-
ными  катастрофическими  явлениями,  такими  как 
мощные ураганы, землетрясения и развитие цунами, 
повысился интерес к созданию высокоорбитальных 
систем ДЗЗ  (Madsen S.N. et al.,  2002; Li F.-K. et al., 
1985; Eldhuset K., 1998).
Цель  статьи  –  получение  расчётных  соотношений  и 

оценка базовых параметров космических РСА, предна-
значенных для установки на средних и высоких орбитах.
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1. Расчётные соотношения
На выбор параметров  космического РСА,  работа-

ющего  в  импульсном  режиме,  накладывается  мно-
жество  ограничений  (Верба В.С. и др.,  2010;  Груз-
дов В.В. и др., 2018). Здесь при проведении анализа 
остановимся на двух из них (Петров А.С. и др., 2018). 
Первое вытекает из необходимости обеспечения од-
нозначного приёма сигнала, отражённого от земной 
поверхности  в  угломестной  полосе  захвата  земной 
поверхности, главным лепестком диаграммы направ-
ленности (ДН) антенны по уровню мощности 3 дБ:

Тп≥2(τзахв+τпрд+Δτ),  (1)
где Тп – период повторения импульсов передатчи-

ка; τзахв=ΔR/с – время захвата земной поверхности по 
наклонной  дальности; ΔR  –  полоса  захвата  земной 
поверхности по наклонной дальности ДН антенны; 
с – скорость света; τпрд – длительность импульсов пе-
редатчика; Δτ – защитный временной интервал меж-
ду импульсами передатчика и импульсами стробов, 
открывающих вход приёмника.
Ограничение (1) можно записать в любой из трёх 

приведённых ниже форм:
Q≥2{1–[δх/(2VКА)][(ΔR/с)+Δτ]}–1>2;  (2)

δх≥2VКА(ΔR/с+Δτ)/(1–2/Q);  (3)

ΔR≤c[δх(1–2/Q)/(2VКА)–Δτ]≤ΔRмакс.  (4)
Здесь Q=Тп/τпрд – скважность импульсов передатчи-

ка; VКА – скорость движения космического аппарата 
(КА)  относительно  поверхности  Земли;  δх=VКАТп  – 
продольное  разрешение  локатора; ΔRмакс=[(RЗ+hКА)2– 
–RЗ

2]0.5–hКА  –  максимально  достижимая  ширина  по-
лосы  обзора  земной  поверхности  по  наклонной 
дальности  при  заданной  высоте  hКА  полёта  КА; 
RЗ – радиус Земли.
При заданном угле падения волны γ между поло-

сами  захвата,  отсчитываемыми по  наклонной  даль-
ности ΔR и по поверхности сферической Земли Wзахв, 
существует связь, которую можно получить, исполь-
зуя  простые  геометрические  построения,  которые 
обычно приводятся во всех монографиях и во многих 
статьях по РСА. Таким образом, полагаем, что связи 
ΔR(hКА, γ, Wзахв), Wзахв(hКА, γ, ΔR) и γ(hКА, ΔR, Wзахв) хо-
рошо известны. Поскольку каждый вариант ограни-
чения связывает три параметра, необходимо вначале, 
исходя из задач решаемых РСА, задать одну (любую) 
из трёх опорных двоек параметров: (δх, ΔR), (ΔR, Q), 
либо  (δх, Q)  и  затем  рассчитать  с  помощью  (2)–(4) 
минимально допустимые значения Q и δх, либо мак-
симальное значение ΔR.
Выберем  для  примера  первый  вариант,  наиболее 

практически важный, который позволяет определить 
минимально допустимое значение скважности Q им-
пульсов передатчика при заданных значениях поло-
сы захвата ΔR и разрешения по продольной коорди-
нате δх.

Фиксация δх при заданных значениях высоты полё-
та КА, наклонения плоскости его орбиты i к плоско-
сти экватора и текущего момента времени позволяет 
сразу  определить  время  синтеза  апертуры  Tc.  Дей-
ствительно, разрешение РСА в продольном направ-
лении оценивается соотношением
δх=VКА/(KaTc),  (5)
в  котором Ka  –  скорость  изменения  доплеровской 

частоты. Обе величины и VКА и Ka определяются па-
раметрами орбиты КА и  взаимным расположением 
КА  и  точки  нацеливания  (ТН)  антенны  на  земную 
поверхность.
Если  в  системе  координат,  связанной  с  вращаю-

щейся Землей, положение КА задано радиус-векто-
ром rКА,  а положение ТН – радиус-вектором rТН,  то 
можно  определить  вектор  расстояния  между  ТН  и 
КА R=rКА–rТН и его первые две производные по вре-
мени: V=dR/dt  и А=d2R/dt2.  Тогда VКА=|V|, R=|R|  и, 
как показано в (Li F.-K. et al., 1985; Eldhuset K., 1998).

Ka=–2(RA+V2)/(λR)+2(VR)2/(λR3).
Выражения  для  расчёта  rКА  и  rТН,  использование 

которых позволяет затем определить R, V и A, при-
ведены  в  разделе  3. Отметим,  что  указанные  выше 
кинематические  величины  (а,  следовательно,  и  все 
выражаемые через них параметры) зависят от теку-
щего значения времени t.
При  известных  значениях  VКА  и  Ka  из  (5)  сразу 

находим
Tc=VКА/(Kaδх).  (6)
Задание δх  также приводит к однозначному выбо-

ру продольного размера апертуры антенны в режиме 
бокового обзора (БО) местности;

При  больших  значениях  δх  может  потребоваться 
неприемлемый  для  практической  реализации  про-
дольный  размер  апертуры  антенны.  Поэтому  при-
ходится использовать антенны с меньшим размером  
LA, x=2δх/Nв, х, где Nв, х – число видов, на которые с це-
лью увеличения пространственного разрешения раз-
бивается виртуальная антенна с продольным разме-
ром  .  Использование  антенны  с  уменьшенным 
продольным  размером  приведёт  к  возникновению 
негативных последствий. Во-первых, из-за уменьше-
ния площади апертуры антенны при фиксированном 
уровне радиометрической чувствительности аппара-
туры – к необходимости повышения уровня мощно-
сти передатчика. Во-вторых, расширение ДН вызовет 
повышение уровня сигнала, принимаемого аппарату-
рой из областей азимутальной неоднозначности.
Фиксация полосы захвата Wзахв и задание угла паде-

ния волны γ приводит к однозначному определению 
ширины  диаграммы  направленности  (ДН)  антенны 
ΔθА  по  уровню  излучаемой  мощности  3  дБ,  и  при 
известной длине волны λ – к расчёту вертикального 
размера апертуры антенны
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LА, у=0.886λ/ΔθА.  (7)
Найдя  размеры  апертуры,  сразу  определяем  её 

площадь:
SA=LА, xLА, у.
Второе  базовое  ограничение  на  параметры  РСА 

накладывается  уравнением,  определяющим  энерге-
тический  потенциал  системы,  и  может  быть  пред-
ставлено в следующем виде:

Римп=(8πR3λVКАQkTпрмLсум)/(σ0, ш.э S2
антδу),  (8)

где  Римп  –  импульсная  мощность  передатчика, 
k=1.38×10–23 Дж/К – постоянная Больцмана; Тпрм – шу- 
мо вая  температура  приёмной  системы  с  учётом  по-
терь в фидерном тракте; Lсум – суммарные диссипа-
тивные потери в фидерном тракте с учётом затухания 
в  атмосфере;  σ0, ш.э  – шумовой  эквивалент  удельной 
эффективной площади рассеяния (ШЭ УЭПР), опре-
деляющий  радиометрическую  чувствительность 
РСА (желательно, чтобы его значение для РСА кос-
мического базирования не превышало минус 20 дБ);  
δу – разрешение РСА в поперечном направлении. Тре-
буемое значение δу обеспечивается выбором ширины 
полосы  частот  сигнала Δfмод,  модулирующего  несу-
щую частоту, а именно
Δfмод=с/(2δуsinγ).
Как  правило,  локатор  проектируется  таким  об-

разом,  чтобы  его  разрешение  по  продольной  и  по-
перечной  составляющим  было,  приблизительно 
одинаковым, т.е. δу≈δх. Однако, если для улучшения 
радиометрического разрешения формируется Nв, у ви-
дов по поперечной координате, то в формулы (7) и (8) 
следует подставить значения δу=δх/Nв, у. Это приведёт 
к  необходимости  увеличения Римп  и Δfмод  в Nв, у  раз. 
В  литературе  Nв,  у  часто  называют  коэффициентом 
некогерентного  накопления  по  наклонной  дально-
сти. После некогерентного  суммирования  амплитуд 
изображений в ячейках, расположенных по попереч-
ной  координате,  пространственное  разрешение  по 
двум осям сравняется.
Если  задана  импульсная  мощность  локатора Римп, 

то, используя (8), можно оценить радиометрический 
профиль ШЭ УЭПР σ′0, ш.э
σ′0, ш.э=σ0, ш.э{R(θ,φ)/R(θ0,φ0)}3/{sinc[π(Lx/λ)u]× 

×sinc[π(Ly/λ)v]}4.
Здесь (θ0, φ0) и (θ, φ) – угловые координаты точки 

нацеливания и их текущие значения соответственно; 
u(θ,  φ)=sinθcosφ,  v(θ,  φ)=sinθsinφ  –  направляющие 
косинусы единичного радиус-вектора в сферической 
системе координат, связанной с апертурой антенны.
Расчёты проведены в следующем порядке. Внача-

ле для заданной высоты полёта КА, угла наклонения 
его орбиты в зафиксированный момент времени рас-
считываются  значения VКА и Ka.  Затем при выбран-
ном значении δх рассчитываются период повторения 
импульсов  передатчика  Тп=δх/VКА  и  время  синтеза 

апертуры Тс по (6). По заданным значениям полосы 
захвата земной поверхности Wзахв и угла падения вол-
ны γ определяется ΔR, из (2) – минимально допусти-
мое значение скважности импульсов передатчика Q. 
При этом полагается, что защитный интервал време-
ни Δτ  выбран  заранее.  Рассчитываются  временные 
параметры τпрд, τзахв и τпрм=2τзахв+τпрд, размеры аперту-
ры антенны LА, x, LА, y и SА, x, а также расстояние от на-
дира до точки наблюдения LТН. Наконец, оценивается 
необходимый  уровень  импульсной  мощности  пере-
датчика при заданных требованиях, предъявляемых 
к радиометрической чувствительности, и значениях 
таких параметров, как шумовая температура приём-
ника,  присчитанная  к  его  входу,  и  суммарный  уро-
вень диссипативных потерь в системе.

2. Результаты расчётов
Зависимости  проекции  на  земную  поверхность 

траектории  движения  КА  от  высоты  полёта  и  угла 
наклонения  его  орбиты  к  плоскости  экватора  в  не-
скольких  частных  случаях  представлены  на  рисун-
ке  1.  Эти  траектории  могут  быть  выбраны  таким 
образом, чтобы было обеспечено наблюдение за объ-
ектами,  расположенными  в  зонах,  представляющих 
особенный интерес.
В частном случае, когда КА располагается на гео-

синхронной  орбите  (ГСО),  характеризующейся  вы-
сотой  над  земной  поверхностью,  равной  35870  км, 

а – hКА=600 км, i=10°; б – hКА=600 км, i=100°;  
в – hКА=35870 км, i=60°; г – hКА=105 км, i=108°.
рисунок 1. Траектории подспутниковой точки на земной 
поверхности при различных значениях высоты полёта КА 
и угла наклонения плоскости его орбиты

МЕТОДИКА РАСЧЁТА ЗАВИСИМОСТИ БАЗОВЫХ ПАРАМЕТРОВ КОСМИЧЕСКИХ РАДИОЛОКАТОРОВ 
С СИНТЕЗИРОВАННОЙ АПЕРТУРОЙ ОТ ВЫСОТЫ ПОЛЁТА И НАКЛОНЕНИЯ ПЛОСКОСТИ ОРБИТЫ НОСИТЕЛЯ
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а – t=0 ч; б – t=6 ч; в – i=100°, t=0 ч, γ=0°, 6° и 80°.
рисунок 2. Зависимость от высоты полёта КА продольного разрешения РСА δ′х при времени синтеза Тс=1 с, значениях 
i=20°, 45°, 90°, 135°, 180° и γ=60° при а, б, в

период его обращения оказывается равным периоду 
вращения Земли вокруг своей оси. И при наклонении 
орбиты КА к плоскости экватора на углы i≤90° траек-
тория принимает форму, напоминающую цифру «8» 
(рисунок 1в). Причём в одну половину периода КА 
располагается  в Северном полушарии,  во  вторую – 
в Южном. Стрелками на этом рисунке показаны на-
правления правостороннего бокового обзора. Видим, 
что  при  правостороннем  обзоре  будет  наблюдаться 
внутренняя  область  петли  в  Северном  полушарии, 
а  в Южном  –  внешняя  по  отношению  к  петле  об-
ласть. Инверсия направления обзора в двух полуша-

риях даёт возможность наблюдения внутренней об-
ласти петли в обоих. Изменяя угол восхождения КА, 
можно перемещать узел «восьмерки» по долготе.
Полагая в (5) Тс=1 с, получаем зависимость от высо-

ты полёта КА продольного разрешения РСА за время 
синтеза, равное одной секунде: δ′х=VКА/Ka. Результа-
ты расчёта представлены на рисунке 2 для двух мо-
ментов времени t=0 и 6 часов. Как видим, δ′х зависит 
лишь от геометрических и кинематических параме-
тров задачи, а также от момента времени, в который 
проводится  съёмка.  Замечаем,  что  в  области  высот 
орбит  КА  от  20  до  100  тысяч  километров  (в  рай-
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а – LA, x, LA, у, SA и LТН; б – временных параметров локатора;  
в – Q (минимально допустимой и заданной);  
г – Римп при минимальном и заданном значениях скважности.
рисунок 3. Зависимости параметров РСА от высоты полёта КА

оне  ГСО)  в  определённые  моменты  времени  будут 
возникать  области  с  резким  ухудшением  продоль-
ного  разрешения.  Причина  возникновения  данного 
явления  связана  с  тем  обстоятельством,  что  в  этих 
областях скорость изменения доплеровской частоты 
резко понижается и, изменяя свой знак, проходит че-
рез нулевое значение. Уровень выбросов возрастает 
при  увеличении  угла  падения  волны  (увеличении 
расстояния от надира до точки наблюдения). Увели-
чение угла падения волны приводит также к ухудше-
нию продольного разрешения.
На рисунках 3 и 4 представлены результаты рас-

чёта  зависимости  от  высоты  полёта  КА  следую-

щих параметров РСА:  размеров  антенны LA,  x, LA,  у 
и площади её апертуры SA; расстояния LТН от нади-
ра  до  центра  области  наблюдения,  отсчитываемо-
го по  земной поверхности; временных параметров 
локатора:  периода  повторения  импульсов  передат-
чика Tп; времени синтеза апертуры Тс;  скважности 
импульсов  передатчика  Q  (минимально  допусти-
мой  и  заданной);  импульсной  мощности  передат-
чика Римп  при минимальном и  заданном  значениях 
скважности.
На рисунке 3 заданы следующие исходные параме-

тры: i=100°, γ=60°, Wзахв=30 км, δх=3 м, σ0,ш.э.=–30 дБ, 
Q=15, Тпрм=1500 К, Lсум=4 дБ, Δτ=20 мкс, λ=3 см.
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а – LA, x, LA, у, SA и LТН; б – временных параметров локатора; в – Q (минимально допустимой и заданной);  
г – Римп при минимальном и заданном значениях скважности.
рисунок 4. Зависимости параметров РСА от высоты полёта КА. Заданы исходные параметры: i=60°, γ=60°, Wзахв=300 км, 
δх=100 м, σ0, ш.э.=–30 дБ, Q=15, Тпрм=1500 К, Lсум=4 дБ, Nв, х=1 и 10, Δτ=20 мкс. SA, 1 и SA, 10 обозначают площадь апертуры 
антенны при Nв, х=1 и Nв, х=10 соответственно

3.   Определение геометрических 
параметров модели

В работах (Назаров А.Е., 2018; Петров А.С., При-
луцкий А.А., 2017) рассмотрены вопросы, связанные 
с  анализом  движения  КА  при  работе  РСА  по  тан-
демной  схеме  и  засветке  земной  поверхности  ДН 
фазированной  антенной  решётки.  Здесь  обратимся 
к  простой модели движения КА по  круговой  орби-
те вокруг Земли, имеющей форму сферы, рисунок 5. 
Орбита наклонена на угол i относительно плоскости 
экватора,  а  азимутальный угол  (угол  восхождения), 
соответствующий точке первого пересечения траек-

тории КА с плоскостью экватора, равен Ω. При мо-
делировании отсчёт времени проводится от момента, 
в который КА находился в этой точке.
В  рассматриваемой  модели  положение  КА  в  си-

стеме координат, связанной с вращающейся Землёй, 
определяется с помощью следующего выражения:
rКА=(RЗ+hКА)Tz

T(ωЗt)Tz(Ω)Tx(i)rКА, экв,  (9)
где  rКА,  экв=(RЗ+hКА)[cos(ωКАt),  sin(ωКАt),0]T  –  ради-

ус-вектор, описывающий положение КА в экватори-
альной  области,  парциальные  тензоры  поворота  на 
углы i и Ω вектора вокруг осей x и z, соответственно, 
определяются, как
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где RЗ – радиус Земли; hКА – высота полёта КА; ωЗ и 
ωКА – угловые скорости вращения Земли вокруг сво-
ей оси и КА по его орбите. Тензоры Tx(i) и Tz(Ω) вы-
полняют поворот вектора на углы i и Ω относительно 
осей  х  и  z,  соответственно.  Умножение  в  (9)  слева 
на тензор Tz

T(ωЗt) позволяет учесть вращение Земли. 
Верхний индекс «Т» означает выполнение операции 
транспонирования  матрицы  или  вектора.  Опреде-
ляем ωЗ=2π/ТЗ,  период  вращения  Земли ТЗ=24  часа. 
Угловая скорость вращения КА ωКА=2π/ТКА выража-
ется через период его обращения вокруг Земли, рас-
считываемыйпо формуле

ТКА=2π(RЗ+hКА)μЕ-0.5,
в которой RЗ и hКА измеряются в км, а гравитационная 
постоянная Земли mE=398600.4418 км3/с2.
Теперь  определим  положение  на  земной  поверх-

ности  точки  нацеливания ДН  антенны. Пусть  в  те-
кущий момент времени в системе координат, враща-
ющейся  вместе  с  Землёй,  известны  радиус-вектор, 
определяющий положение КА rКА, и вектор скорости 
его  движения vКА. Определим  соответствующие  им 
единичные векторы er и ev, а затем – вектор et=ev×er, 
который завершит формирование тройки ортов, свя-
занных с КА, рисунок 6.
В маршрутном режиме плоскость нулевой допле-

ровской частоты будет сформирована ортами er и et. 
В детальном режиме работы РСА эта плоскость пово-
рачивается на угол скоса φск и формируется ортами er 
и et′. Положение орта et′ определяется путём поворо-
та et вокруг орта er на угол φск с помощью выражения
v(1)=[v–u(uv)]cosα+(u×v)sinα+u(uv),  (10)

в котором следует заменить v на et, v(1) на et′, u на er 
и α на φск. При  заданном расстоянии LТН  от надира 
до точки наблюдения, отсчитываемом по поверхно-
сти Земли, вначале из треугольника ОАВ определяем 
вектор
r′ТН=RЗer+RЗtg(LТН/RЗ)et′,

а затем – и точку наблюдения на земной поверхности:
rТН=RЗr′ТН/|r′ТН|.
Зная rКА и rТН, находим R=rКА–rТН и единичные век-

торы er, КА=rКА/|rКА|, er, ТН=rТН/|rТН| и eR=R/|R|, а затем 
углы визирования ТН θА и падения волны γ:
θА=arccos[er, КАeR)], γ=arccos[er, ТНeR)].
В  режиме  бокового  обзора  апертура  антенны  по-

ворачивается по оси ev  на угол δA=(90°–θA). Вместе 
с ней на угол δA поворачиваются векторы er и et. В ре-
зультате орты апертуры антенны станут определять-
ся следующим образом:
eA, x=ev, eA, y=v(1)(er), eA, z=v(1)(et),

а – орбиты полёта КА;  
б – полосы захвата земной поверхности.
рисунок 5. Геометрия
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заключение
Анализ  представленных  графических  зависимо-

стей приводит к следующим выводам. С увеличени-
ем высоты полёта КА практически монотонно ухуд-
шается разрешение РСА по продольной координате, 
достигаемое за единицу времени синтеза апертуры, 
а при высотах в области геосинхронной орбиты воз-
никают точки, в которых разрешение фактически от-
сутствует. При выбранных значениях разрешения и 
полосы захвата размеры антенны возрастают, а при 
зафиксированном  уровне  радиометрической  чув-
ствительности увеличивается импульсная мощность 
передатчика.  Эти  выводы  сами  по  себе  не  вызыва-
ют удивления, поскольку они вполне предсказуемы 
из  общих  физических  соображений,  вытекающих 
из сути решаемой задачи. Польза же представленных 
результатов в том, что они дают возможность выпол-
нения предварительной количественной оценки ожи-
даемых значений основных параметров РСА, работа-
ющих не только на малых, но и на больших высотах.
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а – орты, связанные с КА;  
б – вспомогательные геометрические построения.
рисунок 6. Определение точки нацеливания ДН антенны 
с КА на поверхность вращающейся Земли
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где операция v(1) поворота векторов er и et на угол 
δA вокруг вектора ev определяется выражением (10).
Если в этой системе координат задано угловое на-

правление единичным радиус-вектором еА, r(θ, φ), то 
в системе координат, связанной с вращающейся Зем-
лёй, оно определится вектором
еЗ, r(θ, φ)=(sinθcosφ)eA, x+(sinθsinφ)eA, y+(cosθ)eA, z.
Теперь  можем  определить  текущее  положе-

ние  точки  наблюдения  на  земной  поверхности 
rТН=rКА+RеЗ, r(θ, φ), в котором наклонная дальность R 
находится путём решения уравнения
|rКА+RеЗ, r(θ, φ)|=RЗ.
Зная текущее положение ТН на земной поверхно-

сти rТН=(x, y, z)T, определяем её угловые координаты 
в сферической системе координат, связанной с Зем-
лёй, т.е. её широту δТН =π/2–arcos[z/(x2+y2)] и долготу 
φТН=arg(x, y).
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Статья посвящена разработке инженерной 
методики расчёта температуры нагрева и 
охлаждения верхней с солнечными батареями и 
нижней поверхностей крыла псевдокосмических 
аппаратов, совершающих длительный непрерывный 
полёт в стратосфере Земли. На примере 
показано падение напряжения элемента 
фотопреобразователя солнечной батареи 
в зависимости от температуры его нагрева 
солнечным излучением.

Ключевые слова: псевдокосмический аппарат; 
стратосфера Земли; температура верхней 
и нижней поверхностей крыла в полёте; 
фотоэлектрический преобразователь.

The article is devoted to development  
of the engineering procedure of calculation  
of the temperature of heating and cooling  
of the upper wing surface with solar arrays  
and the lower wing surface of the pseudo  
spacecraft, conducting a long-term continuous  
flight in the Earth stratosphere. It is exemplified  
by the voltage drop of the solar array  
photoconverter element depending on  
the temperature of its heating by solar emission.

Key words: pseudo spacecraft;  
the Earth stratosphere;  
temperature of upper and lower wing surface in flight; 
photoelectric converter.

введение
Более  шестидесяти  лет  космические  спутники 

успешно и с большой пользой для землян выполняют 
различные задачи в космосе, однако и у них имеется 
ряд  недостатков.  Так,  например,  создание,  отработ-
ка,  тестирование и  эксплуатация космических  спут-
ников и установленных на них целевых, служебных 
и научных приборов стоят дорого, вывод их на тре-
буемую  орбиту  с  помощью  ракет-носителей  и  раз-
гонных  блоков  требует  огромных  денежных  затрат. 
Например,  стоимость  запуска  28.11.2017  ракеты-
носителя  «Союз-2.1б»  со  спутниками  с  космодро-

ма  Восточный  специалисты  «Роскосмоса»  оценили 
в ~3 млрд. рублей. Более того, космические спутни-
ки нельзя  возвратить на Землю,  если они по какой-
либо  причине  прекратили  своё  функционирование. 
Удаление  космического  мусора  из  космоса  в  наши 
дни – это глобальная проблема. Космический мусор 
превратился  в  постоянную  космическую  опасность 
для КА и МКС. Например, 22 января 2013 года малый 
российский спутник «BLITS» (Ball Lens in the Space) 
на солнечно-синхронной орбите был повреждён в ре-
зультате  столкновения  с  фрагментом,  как  полагают, 
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китайского  КА  «Феньюнь-1С».  Спутник  «BLITS» 
был  запущен для решения научных  задач в области 
геофизики,  геодинамики,  теории  относительности, 
а также задач высокоточного измерения и долгосроч-
ного прогнозирования орбит путём лазерной локации 
с наземных станций. (Павельцев П., 2013). В связи с 
вышесказанным  и  по  некоторым  другим  причинам 
ряд отечественных предприятий и зарубежных компа-
ний открыли и финансируют НИОКР, цель которых – 
разработка  псевдокосмических  аппаратов  (далее 
ПКА) (рисунки 1 и 2) с использованием полупрово-
дниковых фотоэлектрических преобразователей  (да-
лее ФЭП). Следует отметить, что в АО «НПО Лавоч-
кина»  в  течение  ряда  лет  также  проводятся  работы 
по  созданию ПКА  (опытные  образцы «Аист-251» и 
«Аист-252»)  (Клименко Н.Н.,  2016; Клименко Н.Н., 
2017; Новичкова С., 2017).
Следует  сказать,  что  26 марта  2018  года  в  гостях 

у  студентов МГТУ  им.  Н.Э.  Баумана  побывали  ге-
неральный директор проекта «Stratos» Роланд Лоос 
и пилот-исследователь Рафаэль Домжан. Гости рас-
сказали, что первый пробный полёт на самолёте был 
в мае 2017 года, и проба крыла составила шесть ми-
нут на высоте 300 м. Ожидается, что в стратосфере 
летательный аппарат сможет летать с максимальной 
скоростью 250 км/ч. Рафаэль Домжан рассказал, что 
он  намерен  долететь  до  верхней  границы  нижнего 
слоя стратосферы с трёх попыток: в 2018 году под-
няться на 10 км, в 2019 году – на 16–17 км и в 2020–
2021  годах  подняться  на  рекордную  высоту  25  км. 
Набор  высоты  будет  происходить  по  спирали  над 
ограниченной площадью в 100 км2 вдали от населён-
ных пунктов (Троянова А., 2018).
ПКА, стоимость которых во много раз меньше сто-

имости космических спутников, дополняют послед-
ние и не являются их конкурентами. Псевдокосмиче-
ским аппаратом принято считать малый космический 
аппарат,  совершающий  полёт  над  облаками  в  стра-
тосфере  на  высотах  20…27  км. На  крыльях  такого 
аппарата, на стабилизаторах и на руле смонтированы 
солнечные  батареи,  на  борту  имеется  и  литий-ион-
ный аккумулятор. Для солнечных батарей ПКА в по-
лёте требуется длительное солнечное облучение, но 
без перегрева батарей; не допускается перегрев слу-
жебной  и  научной  аппаратуры,  смонтированной  на 
аппарате. Классический элемент ФЭП любой солнеч-
ной батареи включает в  себя стеклянное покрытие, 
полимерную  плёнку,  элементы  фотоэлектрические, 
ещё одну полимерную плёнку, отражающий матери-
ал.  Суммарная  толщина  элемента  ФЭП  составляет 
δ≈1 мм. Условия для тестирования и паспортизации 
солнечных батарей сформулированы в STC (Standart 
Test Condition).
Высота  полёта  в  стратосфере  порядка  20  км  для 

ПКА выбрана потому, что на этой высоте практиче-

ски отсутствуют негативные  атмосферные  явления. 
Принято считать, что стратосфера – это слой атмос-
феры на высоте от 11 до 50 км, в стратосфере между 
20 и 30 км располагается озоновый слой. Схема стро-
ения  атмосферы  Земли  представлена  на  рисунке  3. 
Гражданские самолёты летают на высотах 9…12 км, 
высотный  диапазон  военных  самолётов  достигает 
15 км, в отдельных случаях – 25 км. Зарегистриро-
ванный  рекорд  высоты  – фигура  пилотажа  «горка» 
в 37,65 км  (1977), МиГ-25 с  турбореактивным дви-
гателем, лётчик Александр Федотов. В стратосфере 
на высотах порядка 20…27 км аэродинамическое со-
противление воздуха снижается на порядок по срав-
нению с высотами 9…12 км, где летают гражданские 
самолёты.

1. Постановка задачи
Задана  модель ПКА,  в  качестве  аналога  которого 

использован атмосферный спутник «Сова».

рисунок 1. Лётные испытания российского 
псевдокосмического аппарата «Сова»

рисунок 2. Полёт швейцарского двухместного самолёта 
«SolarStratos» на солнечных батареях в стратосфере 
в представлении художника. Масса построенного 
реального экспериментального самолёта 450 кг, 
длина фюзеляжа 8,5 м, размах крыльев 25 м, площадь 
солнечных панелей 22 м2
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Силовые  элементы  ПКА  изготовлены  из  тканых 
материалов  на  основе  препрегов  и  углерод-угле-
родных композиционных материалов  (УУКМ)  с  за-
щитным покрытием из карбида кремния (SiC). Этот 
псевдокосмический  аппарат  совершает многосуточ-
ный полёт на высоте 22 км. Условия освещённости 
и  уровень  солнечной  активности  в  зоне  полёта  – 
май, широта  города Краснодара. Масса ПКА равна 
mАС=N кг, крылья имеют большое удлинение и в пла-
не представляют собой удлинённый эллипс с мини-
мальным  индуктивным  сопротивлением.  Величина 
удлинения крыла λ=L2/SКР=L/bСР=16–22, где L – раз-
мах крыла; SКР – площадь крыла; bСР – средняя хорда 
крыла. Отметим, что технология изготовления удли-
нённого крыла эллипсоидной формы является одной 
из самых сложных. Профиль крыла ПКА выбран по 
справочнику авиационных профилей близким к про-
филям Р3 и Р3. Пусть L=25 м, средняя хорда крыла 
bСР=2,4 м; площадь крыльев, на которых смонтирова-
ны солнечные панели и датчики температуры для из-
мерения поверхности крыла (например, отечествен-
ные  ТМ-293  02,  зарубежные  KTY81/1,  KTY81/2, 
KTY82/1),  равна  FАС≈60  м2.  На  ПКА  установлены 
три  создающих  тягу  винтовых  электродвигателя, 
мощность  каждого  электродвигателя  Р0=5  кВт.  Го-
ризонтальный полёт ПКА в стратосфере происходит 
с  дозвуковой  скоростью  W0=170  км/час.  В  объёме 

крыльев  и  фюзеляже ПКА  установлены  научные  и 
служебные приборы. На ПКА используется  гибкий 
теплоизоляционный материал  аэрогель SiO2,  тепло-
проводность  которого  λ=0,02  Вт/(м×К),  а  толщина 
δАГ=20 мм (Иванов Н.Н., Иванов А.Н., 2011).
Требуется рассчитать на  высоте 22  км в  стратос-

фере температуру внешней поверхности крыла ПКА 
с солнечными батареями и температуру внутренней 
поверхности  крыла,  а  также  численно  оценить  па-
дение  напряжения  ФЭП  в  зависимости  от  рассчи-
танной температуры нагрева внешней поверхностей 
крыла АС.

2.   Исходные данные для расчёта 
обтекания и теплообмена  
крыла ПКА

В  справочной  литературе  выбираем  параметры 
воздуха, нужные в работе (Таблицы физических вели-
чин, 1976; Физические величины, 1991; Чиркин В.С., 
1968):

 - газовая постоянная воздуха RВ=286,7 Дж/(кг×К);
 - молекулярная масса воздуха μВ=0,029 кг/моль;
 - показатель  адиабаты для воздуха  (коэффициент 
Пуассона) k=1,4;

 - сР=1006 Дж/(кг×К) – удельная теплоёмкость воз-
духа на высоте Н=22 км.

рисунок 3. Схема строения атмосферы Земли
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Для расчёта ПКА потребуется также информация 
из (Авиация, 1994).
Для трёх высот в стратосфере (высота Н=22 км за-

дана, две другие высоты Н=20 км и Н=30 км выбра-
ны для сравнения с заданной) используем параметры 
воздуха – температуру Т, плотность ρ, скорость звука 
а,  кинематическую  вязкость  ν  и  рассчитываем  вы-
сотное число Маха М при заданной скорости полёта 
W0=170 км/час =47,2 м/с=const ПКА на этих высотах:

Н1=20 км; Т20=216,65 К=–56,35°С; ρ20=0,0889 кг/м3,  
k=1,401; а20=295,1 м/с; ν20=1,6×10-4 м2 /с, М20=W0/а20= 
=0,16;

Н2=22 км; Т22=218,57 К=–54,43°С; ρ22=0,0645 кг/м3,  
k=1,401; а22=296,4 м/с; ν22=2,22×10-4 м2 /с, М22=W0/а22= 
=0,16;

Н3=30 км; Т30=226,51 К=–46,49°С; ρ30=0,0184 кг/м3, 
k=1,401; а30=301,8 м/с; ν30=8,01×10-4 м2/с, М30=W0/а30= 
=0,138.
Далее  все  расчёты  проводим  для  крейсерского 

полёта ПКА на высоте Н2=22 км. Из курса  аэроди-
намики  (Фабрикант Н.Я.,  1964)  известно,  что  воз-
душные струйки тока над закруглённой верхней по-
верхностью крыла самолёта или планера двигаются 
быстрее, а под нижней поверхностью крыла – мед-
леннее,  на  задней  кромке  крыла  верхние  и  нижние 
воздушные  струйки  тока  смыкаются.  Проведён-
ные  предварительные  расчёты  показали,  что  при 
угле  атаки  крыла  спутника  α=10°  средняя  скорость 
воздушного  потока  у  верхней  поверхности  крыла 
WВ=53,2  м/с,  число Маха МВ≈0,18,  а  у  нижней  по-
верхности крыла WН=46,8 м/с, различие в скоростях 
ΔWCР=6,4 м/с, число Маха МН=0,158≈0,16. Для срав-
нения был просчитан вариант и при угле атаки крыла 
спутника  α=14°.  В  этом  варианте  средняя  скорость 
воздушного  потока  у  верхней  поверхности  крыла 
оказалась равной WВ=55,75 м/с, а у нижней поверх-
ности  крыла  WН=48,43  м/с,  различие  в  скоростях 
ΔWCР=7,32 м/с.
Для дальнейших расчётов выбираем полёт спутни-

ка при угле атаки крыла α=10° и расчёты проводим 
для этого угла атаки.

3.   Расчёт режима обтекания 
и теплообмена верхней поверхности 
крыла ПКА

Сначала рассчитываем число Рейнольдса Re и ко-
эффициенты трения для верхней поверхности крыла 
c солнечными батареями. Для этих расчётов исполь-
зуем данные кинематической вязкости воздуха (Ави-
ация, 1994):

 - ν22=2,22×10–4 м2/с на высоте Н2=22 км;
 - Re=WВ×hАС/ν22=53,2×2,4/(2,22×10–4)=5,75×105.
При  Re=5,75×105  на  высоте  Н2=22  км  обтекание 

внешней поверхности крыла происходит при турбу-

лентном режиме потока. Заметим, что для больших 
скоростных самолётов число Re при обтекании кры-
ла имеет порядок Re=5×107. Далее рассчитываем тол-
щину турбулентного пограничного слоя на внешней 
поверхности крыла и коэффициенты трения. Извест-
но, что точного решения для уравнений Л. Прандт-
ля  для  турбулентного  пограничного  слоя  получить 
не удаётся, однако в (Шлихтинг Г., 1969) приведено 
приближённое полуэмпирическое решение, которое 
позволяет  оценить  толщину  динамического  турбу-
лентного пограничного слоя и коэффициенты трения.
Толщина динамического турбулентного погранич-

ного  слоя,  образующегося  на  верхней  поверхности 
крыла ПКА и в котором проявляется эффект вязко-
сти, равна
δД=0,37×(νВ/WВ)0,2×(hАС)0,8=0,37×(2,22×10–4/53,2)0,2× 

×(2,4)0,8=4,55×10–2 м=4,55 см.
Местный коэффициент трения для верхней поверх-

ности крыла
сf=f(Re)=2τw/(ρ е×/(W е)2=0,0592Re–0,2=0,0592× 

×(5,75×105)–0,2=0,0042,
где  τw  – местное напряжение на внешней поверх-

ности крыла; индекс «е» обозначает параметры пото-
ка – плотность ρе и скорость Wе на внешней границе 
пограничного слоя.
Полный  коэффициент  трения  для  крыла  (сf  Σ)В= 

=0,074 Re–0,2=0,0052.
Местный  коэффициент  трения  (сf)  используется 

в  выражении  для  безразмерного  коэффициента  те-
плопередачи  числа  Стантона  St.  В  нашем  случае 
число  St  характеризует  интенсивность  диссипации 
энергии в потоке воздуха, обтекающем крыло ПКА 
и численно равно
St=Nu/Pe=0,5×сf/Pr2/3=0,5×0,0042/0,70,67=0,0106,
где Nu – число Нуссельта; Pr – число Прандтля.
Число Nu характеризует подобие процессов тепло-

переноса на  границе между поверхностью крыла и 
воздушным потоком.
Для газов число Прандтля Pr с изменением темпе-

ратуры практически не изменяется. С двумя другими 
критериями подобия – числом Пекле и числом Рей-
нольдса это число связано соотношением Pr=Ре/Re. 
Для воздуха и двухатомных газов Pr<1.
При  полёте  поток  воздуха  обтекает  крыло  ПКА, 

при  этом  вблизи  внешней  поверхности  крыла  про-
исходит изменение скорости и температуры потока, 
а также его торможение на поверхности крыла. При 
торможении воздушного потока энергия его кинети-
ческого  движения  переходит  в  тепловую  энергию, 
что вызывает повышение температуры потока возду-
ха. При полном  торможении  воздушного потока  на 
крыле до W=0 без теплообмена температура потока 
повышается до температуры торможения, которая на 
высоте Н2=22 км равна
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ТТОРМ=Т22×[1+((k–1)/2×(МВ)2)]=218,57×[1+0,182× 
×0,5×(1,4–1)]=219,9  К≈–53°С,  т.е.  по  сравнению 
с  температурой  набегающего  воздушного  потока 
Т22=218,57  К=–54,43°С  температура  торможения 
ТТОРМ повысилась на 1,4 К.
Воспользуемся  для  расчёта  ТТОРМ  ещё  одной  из-

вестной в аэродинамике формулой и проверим полу-
ченный результат:

ТТОРМ=Т22+(WВ)2/(2×сР)=218,57+(53,2)2/(2×1006)= 
=219,97 К=–53,02°С,
где сР=1006 Дж/(кг×К) – теплоёмкость воздуха при 

постоянном давлении.
Результаты расчёта ТТОРМ оказались близкими, рас-

чёт правильный.
За счёт теплопроводности теплота из пристеночной 

области пограничного слоя передаётся в его внешние 
области, поэтому температура воздуха на поверхно-
сти  крыла  несколько  меньше  температуры  полного 
торможения.  В  случае,  когда  теплообмен  воздуха 
с теплоизолированной внешней поверхностью кры-
ла отсутствует, температуру воздуха на поверхности 
крыла можно определить по формуле

Тr=Т22×[1+(r×М2
2×(k–1)/2)].

Температура  Тr  называется  температурой  восста-
новления,  а  коэффициент  r  –  коэффициентом  вос-
становления.  Следует  сказать,  что  коэффициент 
восстановления r почти не зависит от чисел Маха и 
Рейнольдса и определяется характером распределе-
ния скорости по сечению пограничного слоя и ско-
ростью отвода теплоты теплопроводностью из при-
стеночной  области  пограничного  слоя.  Отношение 
отвода  теплоты  теплопроводностью  к  выделению 
теплоты  за  счёт  трения  в  пограничном  слое  харак-
теризуется критерием подобия тепловых процессов 
в жидкостях и газах – числом Прандтля:
Pr=ν/a=μ×cр/λ=0,7,
где ν=μ/ρ – коэффициент кинематической вязкости;

μ – коэффициент динамической вязкости;
ρ – плотность;
λ – коэффициент теплопроводности;
a=λ/ρ×сР  –  коэффициент  температуро провод- 

ности.
Ранее  было  сказано,  что  для  воздуха  и  двухатом-

ных газов Pr<1, в инженерных расчётах можно при-
нимать  Pr=0,7.  По  этому  числу  для  турбулентного 
пограничного слоя можно определить коэффициент 
восстановления: r=Pr0,3=0,70,3≈0,9.
Зная величину r≈0,9, можно определить температу-

ру восстановления воздуха на высоте полёта Н=22 км 
на внешней поверхности крыла ПКА:

Тr=Т22×[1+(r×М2
2×(k–1)/2)]=218,57×[1+0,9×0,182× 

×(1,4–1)/2]=219,8 К=–53,2°С.

Из  проведённых  расчётов  видно,  что  в  полёте  на 
верхней  поверхности  крыла  температура  торможе-
ния  ТТОРМ  и  температура  восстановления  Тr  равны 
соответственно ТТОРМ=219,9 К≈–53°С и Тr=219,8 К= 
=–53,2°С.  Просчитанные  температуры  незначи-
тельно отличаются как друг от друга, так и на 0,2 К 
от  температуры  набегающего  воздушного  потока 
Т22=218,57  К=–54,43°С.  Проанализировав  получен-
ные данные, для дальнейших инженерных расчётов 
будем  использовать  температуру  восстановления 
воздуха  Тr=220  К=–53°С  на  верхней  поверхности 
крыла ПКА.
В стратосферном полёте на ПКА, помимо отрица-

тельной  температуры  воздуха,  воздействует  и  сол-
нечная  радиация.  Суммарная  мощность  излучения 
или светимость Солнца известна и равна

LС=3,86×1033 эрг/с=3,26×1026 Вт.
В  справочной  литературе  представлена  также  и 

плотность потока солнечного излучения на 1 м2 по-
верхности Земли без учёта потерь в атмосфере и её 
отражательных свойств. У Земли данная плотность 
солнечного излучения (солнечная постоянная) равна 
(Черный В.Г., Майорова В.И., 2008)

qС=1,37×1010 эрг/(с×м2)=1370 Вт/м2=1,37 кВт/м2.
Астрономами вычислена и доля отражённого сол-

нечного излучения от Земли – альбедо α=0,39.
В  среднем  на  каждый  квадратный  метр  планеты 

ежегодно  приходится  1700  кВт×ч  солнечной  энер-
гии.  Для  европейских  стран  величина  поступаю-
щей солнечной энергии на 1 м2 достигает величины 
примерно  1000  кВт×ч  в  год,  на  Среднем  Востоке 
эта же  величина  в  год  достигает  1800  кВт×ч  (Про-
гнозы…,  2007).  Созданные  в  настоящее  время  сол-
нечные батареи для космических аппаратов и МКС 
должны работать в температурном диапазоне от ми-
нус 150°С до плюс 150°С. Согласно экспериментам 
солнечные панели на Земле могут быть нагреты до 
ТСП≈60°С=333  К. Средняя  плотность  тока  воздуха, 
с которой внешняя поверхность крыла ПКА на высо-
те Н=22 км обтекается набегающим потоком, равна

qСР=ρВ×WВ=0,0645 кг/м3×53,2 м/с=3,43 кг/(м2×с).
В  полёте  на  верхнюю  поверхность  крыла  с  сол-

нечными  батареями  воздействует  солнечное  излу-
чение qС, происходит охлаждение крыла в процессе 
конвективного  теплообмена  qКОНВ  1,  распростране-
ние  теплоты  внутрь  конструкции  крыла  путём  те-
плопроводности qАГ, а также имеет место собствен-
ное  тепловое  излучение  крыльев  qИЗЛ  1,  т.е.  при 
полёте ПКА в стратосфере обмен тепловой энерги-
ей между аппаратом и окружающей его воздушной 
средой  осуществляется  излучением,  конвекцией  и 
теплопроводностью.
Схема аэродинамического обтекания и теплообме-

на крыла ПКА представлена на рисунке 4.
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рисунок 4. Схема аэродинамического обтекания 
и теплообмена крыла (поперечное сечение) ПКА

Непосредственно солнечное излучение воздейству-
ет только на верхнюю поверхность крыла. На ниж-
нюю  поверхность  крыла  (рисунок  4)  воздействуют 
тепловой поток излучения  Земли и  тепловой поток 
отражённого  от  Земли  солнечного  излучения,  что 
в  сумме  даёт qЗ,  охлаждение  крыла при  конвектив-
ном теплообмене qКОНВ 2, собственное тепловое излу-
чение крыла ПКА qИЗЛ 2, а также приток теплоты qАГ 

за  счёт  теплопроводности  от  верхней  поверхности 
крыла к нижним поверхностям через аэрогель.
Используя  представленные  выше  данные  и  рису-

нок  4,  рассчитываем  средние  значения  теплового 
потока  qОТР,  отражённого  от  Земли  и  воздействую-
щего на нижнюю поверхность крыла ПКА  (Фавор-
ский О.Н. и др., 1972; Авдуевский В.С. и др.,1975):

qОТР=α×qС/(π×RЗ
2/2π×RЗ

2)=α×qС/2=0,39×1,37/2= 
=0,27 кВ/м2=270 Вт/м2.
Средние  значения  теплового  потока  qИЗЛ, излучае-

мого собственно Землёй,
qИЗЛЗ=(1–α)×qС/(π×RЗ

2/4π×RЗ
2)=α×qС/4=(1–0,39)× 

× 1,37/4=0,21 кВ/м2=210 Вт/м2,
где RЗ=6371 км – средний радиус Земли;

π×RЗ
2 – площадь миделя Земли, перпендикуляр-

ная, как полагаем, солнечным лучам и воспринимаю-
щая теплоту Солнца;

2π×RЗ
2  –  площадь  поверхности  земной  полу-

сферы, рассеивающей теплоту Солнца; полная пло-
щадь сферической поверхности Земли SБ=4π×RЗ

2.
На нижнюю поверхность крыла ПКА во время по-

лёта будут воздействовать тепловые потоки, меньшие 
по  сравнению  с qОТР=0,27  кВ/м2  и qИЗЛ  З=0,21  кВ/м2, 
ибо в реальности величина тепловых потоков, отра-
жённых и излучаемых Землёй, зависит от расстояния 
между спутником и Землёй и от формы поверхности 
крыльев.
В используемой математической модели  теплооб-

мена крыло ПКА будем полагать однородной непро-
ницаемой  пластиной,  а  полёт  ПКА  по  отношению 

к Земле горизонтальным. При таком полёте угол γ=0, 
где γ – угол, образованный нормалью, проведённой 
из центра масс ПКА, и прямой, проведённой из на-
чальной точки нормали в центр Земли.
Используя  данные,  приведённые  в  (Фавор-

ский О.Н. и др., 1972; Авдуевский В.С. и др.,  1975), 
определяем для пластины при угле γ=0 коэффициен-
ты qО1=0,82 и qИ1=0,94, где qО1 – коэффициент облуче-
ния ПКА солнечным потоком, отражённым Землёй, 
а qИ1=0,94 – коэффициент облучения ПКА тепловым 
потоком, который излучает собственно Земля.
От Земли, как сказано ранее, на нижнюю поверх-

ность крыла в горизонтальном полёте будет воздей-
ствовать суммарный удельный тепловой поток

qЗ=qОТР×q01+qИЗЛ З×qИ1=0,27×0,82+0,21×0,94=0,42 кВт/м2= 
=420 Вт/м2.
В полёте верхняя поверхность крыла ПКА с солнеч-

ными  батареями  нагревается  солнечным  лучистым 
потоком qC,  излучает  собственную  теплоту qИЗЛ,  об-
текается  холодным  воздухом  и  охлаждается  за  счёт 
конвекции qКОНВ, передаёт теплоту путём теплопрово-
дности теплоизоляционному материалу аэрогелю qАГ.
Теперь,  когда  в  полёте  для  внешней  поверхности 

крыла  ПКА  известны  критерии  Рейнольдса  Re  и 
Прандтля Pr, можно рассчитать критерий теплообме-
на Нуссельта Nu, а затем по этому критерию опреде-
лить коэффициент теплопередачи при конвективном 
теплообмене  при  обтекании  воздухом  внешней  по-
верхности крыла.
Для расчёта конвективного теплообмена на внеш-

ней  поверхности  крыла  можно  использовать  соот-
ношения  (Авдуевский В.С. и др.,  1975; Юдаев Б.Н., 
1988):
при  Re<105,  Nu=(αW×bСР)/λВ=0,323  Re0,5×Pr0,33× 

×(Pr/PrW)0,25;
при 105<Re<107, Nu=0,0296 Re0,8×Pr0,43,
где αW – коэффициент конвективного теплообмена 

на внешней поверхности крыла;
Pr – число Прандтля при температуре воздуха, 

обтекающего внешнюю поверхность крыла;
PrW – число Прандтля при температуре воздуха 

на поверхности крыла.
Поскольку режим обтекания внешней поверхности 

крыла  является  турбулентным  и  число  Рейнольдса 
105<Re=5,75×105, то для расчёта температуры внеш-
ней поверхности крыла используем и соответствую-
щий критерий Нуссельта:
Nu=0,0296 Re0,8×Pr0,43=0,0296×(5,75×105)0,8×(0,7)0,43= 

=1029.
По критерию Нуссельта рассчитываем коэффици-

ент конвективного теплообмена между внешней по-
верхностью крыла и обтекающим его воздухом:
αW1=Nu×λВ/bСР=(1029×0,0197)/2,4=8,5 Вт/(м2×К),
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qАГ
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где  λВ=1,97×10–2  Вт/(м×К)  при  Т=220  К=–53°С 
(Чиркин В.С., 1968);

bСР=2,4 м – средняя хорда крыла.
За  время  многочасового  полёта  в  стратосфере  на 

крыльях ПКА устанавливается равновесный режим 
теплообмена и производная температуры по времени 
dT/dτ=0.
Используем  уравнение  теплового  баланса  и  за-

пишем уравнение для равновесной  температуры на 
внешней поверхности крыла с  солнечными панеля-
ми: c0×ρ×δ×(dTW/dτ)=Σq.
Запишем уравнение теплового баланса в развёрну-

том виде:
c0×ρ×δ×(dTW/dτ)=qС–qКОНВ–qИЗЛ–qАГ,
где c0 – удельная теплоёмкость материала внешней 

поверхности крыла с солнечными батареями;
ρ – плотность материала внешней поверхности 

крыла с солнечными батареями;
δ≈1 мм – толщина внешней поверхности крыла 

(т.е. многослойных солнечных батарей).
Поскольку  dT/dτ=0,  то  левая  часть  уравнения  те-

плового баланса равна нулю и уравнение принимает 
вид:

qС=qКОНВ 1–qИЗЛ 1–qАГ.

В этом уравнении:
 - qС=1370 Вт/м2 – плотность потока солнечного из-
лучения на 1 м2 внешней поверхности крыла;

 - qКОНВ  1=αW×(TW1–Tr)  –  удельный  конвективный 
тепловой поток от внешней поверхности крыла 
к обтекающему воздуху;

 - qИЗЛ В=σ×ε×(TW1)4 – удельный тепловой поток из-
лучения от внешней поверхности крыла в окру-
жающее пространство;

 - σ=5,68×10–8 Вт/(м2×К4) – постоянная Стефана – 
Больцмана;

 - ε – степень черноты внешней поверхности кры-
ла, принимаем ε=0,3.

 - qАГ=λАГ×(ТW1–ТW2)/δАГ  –  удельный  тепловой  по-
ток,  передаваемый  путём  теплопроводности  от 
внешней  поверхности  крыла  с  температурой 
ТW1  через  теплоизоляционный  аэрогель  нижней 
поверхности  крыла  с  температурой ТW2.  Счита-
ем, что процесс теплопередачи в данном случае 
описывается уравнением теплопроводности для 
твёрдого тела и без источников тепла,

где  λАГ=0,02 Вт/(м×К)  при Т=300 К  (Иванов Н.Н. 
и др., 2011) и δАГ=0,02 м.
Далее переписываем уравнение теплового баланса 

в виде
qС=1370 Вт/м2=qКОНВ+qИЗЛ+qАГ=αW×(TW1–Tr)+σ×ε× 

×(TW1)4+λАГ×(ТW1–ТW2)/δАГ=8,5  Вт/(м2×К)×(TW1–220)+ 
+(5,68×10–8 Вт/(м2×К4)×0,3×(TW1)4)+(0,02Вт/(м×К)× 
×(ТW1–ТW2)К/0,02 м).
Упростив последнее уравнение, имеем

9,5ТW1+1,7×10–8×(ТW1)4=3240+ТW2.
В этом уравнении ТW1 и ТW2 – неизвестные темпе- 

ратуры.

4.   Расчёт режима обтекания 
и теплообмена нижней поверхности 
крыла ПКА

При угле атаки крыла ПКА α=10° средняя скорость 
воздушного  потока  у  нижней  поверхности  крыла 
WН=46,8 м/с. Рассчитываем число Рейнольдса и коэф-
фициенты трения для нижней поверхности крыла. Ис-
пользуем на высоте Н2=22 км величину кинематической 
вязкости  воздуха  (Авиация,  1994):  νВ=2,22×10–4 м2/с.  
Согласно методике, представленной выше:

 - число Рейнольдса Re=5,1×105, режим обтекания 
нижней поверхности крыла турбулентный;

 - толщина  динамического  турбулентного  погра-
ничного слоя, образующегося на нижней поверх-
ности крыла, δД=6,4×10–2 м=6,4 см;

 - местный  коэффициент  трения  для  нижней  по-
верхности крыла сf=f(Re)=0,0043;

 - полный  коэффициент  трения  для  нижней  по-
верхности крыла сfΣ=0,0054;

 - температура  восстановления  воздушно-
го  потока  на  нижней  поверхности  крыла 
Тr=219,5 К=–53,5°С.

Для нижней поверхности крыла, как и для верхней 
поверхности, используем температуру восстановле-
ния Тr=219,5 К≈220 К=–53°С.
Критерий  Нуссельта  для  нижней  поверхности 

крыла
Nu=0,0296  Re0,8×Pr0,43=0,0296×(5,1×105)0,8×(0,7)0,4≈ 

≈935.
Коэффициент  конвективного  теплообмена  меж-

ду  нижней  поверхностью  крыла  αW2=Nu×λВ/bСР= 
=(935×0,0197)/2,4=7,67 Вт/(м2×К).
Используем снова уравнение теплового баланса и 

уравнение для равновесной температуры на нижней 
поверхности крыла, когда производная dT/dτ=0

qЗ+qАГ=qКОНВ 2+qИЗЛ 2.
В развёрнутом виде это уравнение
420 Вт/м2+λАГ×(ТW1–ТW2)/δАГ=αW2×(TW2–Тr)+σ×ε×(TW2)4

или
420 Вт/м2+0,02×(ТW1–ТW2)/0,02=7,67×(TW2–220)+(5,68× 

×10–8Вт/(м2×К4)×0,3×(TW2)4).
Мы получили два уравнения с двумя неизвестными 

температурами ТW1 и ТW2. Для определения темпера-
тур ТW1 и ТW2 двух уравнений достаточно:

qС=qКОНВ 1+qИЗЛ 1+qАГ=1370 Вт/м2=αW1×(TW1–Tr)+σ×ε× 
×(TW1)4+λАГ×(ТW1–ТW2)/δАГ;

qЗ+qАГ=qКОНВ  2+qИЗЛ  2=420  Вт/м2+λАГ×(ТW1–ТW2)/δАГ= 
=αW2×(TW2–Тr)+σ×ε×(TW2)4.
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Согласно расчётным исследованиям, проведённым 
с использованием ПКА, было получено, что темпе-
ратура внешней поверхности крыла, т.е. температура 
нагрева солнечных батарей, равна

ТW1=344,4 К=71,4°С,
а температура нижней поверхности крыла

ТW2=271,9 К=–1,1°С.
На  околоземной  орбите  металлические  конструк-

ции КА под прямыми лучами Солнца могут прогре-
ваться до 160°С, а в тени – охлаждаться до –100°С.
В полёте ПКА при равновесном теплообмене с об-

текающим  воздухом  представляют  интерес  оценки 
величин  тепловыделения  с  внешней  поверхности 
крыла  относительно  потока  воздействующего  сол-
нечного излучения:  т.е.  при  конвективном  теплооб-
мене, собственном излучении и при передаче тепло-
ты теплопроводностью:

qКОНВ  1/qС=αW×(TW1–Tr)/qС=77,2%  –  основной  отток 
теплоты;

qИЗЛ 1/qС=σ×ε×(TW1)4/qС=17,5%;

qАГ/qС=λАГ×(ТW1–ТW2)/δАГ/qС=5,3%.
Далее  как  пример  рассчитаем  падение  напряже-

ния  фотоэлектрического  преобразователя  из  арсе-
нида  галлия  на  германиевой  подложке  типа  3G30C 
(совокупность  ФЭП  образует  солнечную  батарею 
на крыле ПКА) в зависимости от рассчитанной тем-
пературы  ТW1=344,4  К=71,4°С.  Расчёт  проводим  по 
эмпирическому соотношению, используемому в АО 
«НПО Лавочкина»:

U TW1=U T=301–U T=301×α×(Т W1–301)=2,69–2,69× 
×0,0066×(344,4–301)=2,38 В,
где  UTW1  –  напряжение  ФЭП  при  температуре 

ТW1=344,4  К=71,4°С;  UT=301=2,69  В  –  напряжение 
ФЭП  при  стандартной  температуре Т=301 К=28°С; 
α=0,0026 В/К – опытный коэффициент.
Расчёт показал, что при ТW1=344,4 К происходит па-

дение напряжения ФЭП на ΔU=0,31 В или на 11,5%.

заключение
Выполненные  расчётные  исследования  показа-

ли,  что  при  длительном  непрерывном  полёте  ПКА 
в  стратосфере  на  высоте  Н=22  км  со  скоростью 
W=170  км/час  внешние  с  солнечными  батареями 
и  нижние  поверхности  крыльев  нагреваются  до 
ТW1=344,4 К=71,4°С и охлаждаются до ТW2=271,9 К= 
=–1,1°С  соответственно.  Нагрев  единичного  ФЭП 
солнечной батареи приводит к падению напряжения 
на ΔU=0,31 В или на 11,5%. Данные результаты, кото-
рые следует проверить в натурном эксперименте, мо-
гут  быть полезными при длительных непрерывных 
полётах ПКА и иных беспилотных ЛА в стратосфере.
Считаем своим долгом отметить, что энтузиастами 

и организаторами данного направления работ в НПО 

им. С.А. Лавочкина были: ветеран предприятия, лау-
реат Ленинской премии и многих других наград Чес-
ноков  Анатолий  Григорьевич;  доктор  технических 
наук, профессор Пичхадзе Константин Михайлович; 
кандидаты технических наук Таргамадзе Реваз Чола-
евич и Моишеев Александр Александрович.
Авторы благодарят также А.И. Назимко, В.Ю. Зо-

лотарева, С.А. Сыромятникова (АО «НПО Лавочки-
на), Е.А. Иванову (НИУ ВШЭ).
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Межорбитальные космические буксиры «Фрегат»,  
«Фрегат-МТ», «Фрегат-СБУ» значительно увеличивают 
возможности ракет космического назначения  
среднего класса «Союз-2» и «Союз-5».
В настоящее время осуществлено 70 запусков,  
выведено на рабочие и отлётные орбиты  
221 автоматических космических аппаратов.

ПАРАМЕТРЫ МЕЖОРБИТАЛЬНОГО КОСМИЧЕСКОГО БУКСИРА «ФРЕГАТ»

параметры «Фрегат» «Фрегат-МТ» «Фрегат-СБУ»
начальная масса 
с максимальной 

заправкой
6235 7640 15500

конечная масса 925 1035 1080
габариты:  

высота/диаметр  
(описанный), мм

1875/3440 1945/3800 2950/3890

компоненты топлива: 
окислитель/горючее АТ/НДМГ АТ/НДМГ АТ/НДМГ

максимальный 
рабочий запас 

топлива/полная 
заправка, кг

5235/5307 6550/6650 14090/13900

тяга МДУ:  
режим БТ/МТ, кгс

2016±100/ 
1411±150

2016±100/ 
1411±150

2016±100/ 
1411±150

удельный импульс:  
режим БТ/МТ, с 333,2/320 333,2/320 333,2/320

максимальное 
число включений 

маршевого двигателя
7 7 7

ЭНЕРГЕТИЧЕСКИЕ ВОЗМОЖНОСТИ РКН «СОЮЗ-5»  
С МКБ «ФРЕГАТ-СБУ» ПРИ ЗАПУСКЕ С КОСМОДРОМОВ  

БАЙКОНУР/ВОСТОЧНЫЙ/МОРСКОЙ СТАРТ

целевая орбита масса ПН, кг
высокоэллиптическая 

(Т=12 ч, i=62,8º) 4900/4900

высокая круговая 
(Нкр – 20000 км, i=64,8º) 4650/4650

геопереходная, 
ΔVКА=1500 м/с 5200/5200/7700

геостационарная 2750/2750/4380

универсальный межорбитальный космический буксир «Фрегат-СБУ» 
создаётся на базе «Фрегата», отличается наличием дополнительного 
сбрасываемого бака

по массовым и энергетическим параметрам «Фрегат-СБУ» обеспечивает 
оптимальные характеристики ракеты космического назначения «Союз-5» 
по выводимой массе полезной нагрузки

межорбитальный космический буксир «Фрегат-СБУ»  
используется в составе ракет космического назначения  
среднего класса и обеспечивает:
перевод одного или нескольких 
автоматических аппаратов  
с опорной на рабочую орбиту 
или отлётную траекторию;
его увод с рабочей орбиты;
разведение космических 
аппаратов по рабочим орбитам  
при групповом запуске и др.
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