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Численное моделирование и анализ структуры течения 

Рассматриваются результаты численного моделирования течения струй посадочной много- 
сопловой двигательной установки возвращаемого аппарата сегментально-конического типа 
при взаимодействии с посадочной поверхностью. Рассчитываются как течение растекающихся 
по поверхности струй, так и индуцированное ими течение вблизи аппарата. Исследования 
проведены для нескольких расстояний между посадочной поверхностью и возвращаемым ап-
паратом. Для каждого случая рассчитывалось установившееся решение. Определены время 
установления течения и величины возмущающих аэродинамических сил, вызванных потоком 
окружающего воздуха, индуцированным струйным течением. Получена монотонная зави-
симость этих величин от расстояния до посадочной поверхности. В рассмотренной конфи-
гурации расположения сопел двигательной установки на всех поверхностях возвращаемого  
аппарата имеется разрежение, и создается сила, уменьшающая тягу двигательной установ-
ки в вертикальном направлении. При этом формируется поток газа от струй, направленный  
в сторону лобовой части аппарата. Проведен расчет при отклонении продольной оси аппарата  
от вертикали. Получена структура течения, и оценено влияние на аэродинамические харак- 
теристики.

Проведено исследование влияния уменьшения тяги двигателей на исследуемые пара- 
метры как за счет уменьшения давления в потоке струй, так и за счет уменьшения их  
поперечного сечения. 

Проводится визуализация пространственно-нестационарной структуры потока. Численное 
моделирование основано на консервативном конечно-разностном методе потоков. Расчеты осу-
ществляются с использованием параллельных алгоритмов, реализованных на суперкомпьютере 
кластерной архитектуры. 

Ключевые слова: аэродинамика, струи посадочных двигателей, возвращаемый аппарат,  
посадочная поверхность, численное моделирование, параллельные алгоритмы, визуализация. 
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Бабаков А.В., Белошицкий А.В., Гайдаенко В.И., Дядькин А.А.

The results of the numerical simulation of jets interaction of landing multi-nozzles engine with 
landing field are presented for recovery capsule of segment-conical form. The diffluent jets flow on 
landing surface and induced by jets flow near capsule are calculated. The investigations were carried out 
for several distances between landing surface and capsule. For each case the steady-state was achived. 
The time for realization steady-state flow and the values of the aerodynamic forces induced by ambient  
gas fluxes were defined. It was obtained that these values dependence from landing surface distance has 
monotonic character. In the configuration of engine nozzles under consideration the depression occur 
on all surfaces of the capsule. The force that deboost the engine  thrust in vertical direction has place. 
In this case the gas flux that directed to capsule front part is formed. The calculations at deviations 
of the longitudinal capsule axis were realized. The flow structure and the effect on the aerodynamic 
characteristics were studied. The investigation of the engine thrust decreasing on parameters under 
consideration was actualized. In this case the engine thrust decreasing was modeling  by jets pressure 
degression as well as  the jets cross-section reduction. The visualization of spatial unsteady vortex 
structure is implemented. The numerical simulation is based on the unsteady finite-difference schemes 
of the flux method, approximating the conservation laws in integral form. The numerical simulation  
is carried out on parallel algorithms and realized on cluster multiprocessor systems.

Key words: aerodynamics, recovery capsule, landing engine jets, landing surface, numerical 
simulations, parallel algorithms, flow visualization.
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Введение

Современные космические возвращае-
мые аппараты (ВА) для осуществления мяг-
кой посадки могут использовать посадочные  

двигатели. Реактивные струи этих двигателей, 
взаимодействуя с посадочной поверхностью  
и между собой, образуют сложную картину те-
чения около ВА и на посадочной поверхности. 
Возникающие аэродинамические силы могут 
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Численное моделирование и анализ структуры течения 

заметно изменять тормозящий эффект двига-
телей, а на посадочную поверхность при этом 
оказываются значительные силовое и тепло-
вое воздействия. Учет этих явлений важен при  
проектировании перспективных образцов кос-
мической техники.

Ниже приводятся результаты численно-
го исследования пространственно-нестацио- 
нарного течения около ВА и посадочной  
поверхности, вызванного реактивными струя-
ми двигателей. Определяются аэродинами-
ческие воздействия, действующие на ВА,  
оценивается воздействие струй на посадоч-
ную поверхность. 

Постановка задачи. Численный метод

Математическое моделирование взаимо-
действия реактивных струй с посадочной по-
верхностью и ВА осуществляется на основе 
нестационарной модели невязкого сжимаемо-
го газа. Используемая математическая модель 
позволяет моделировать крупномасштабные 
вихревые структуры. 

Численное моделирование осуществляется 
на основе конечно-разностных схем консерва-
тивного метода потоков [1,  2], сущность кото-
рого состоит в аппроксимации интегральной  
формы записи законов сохранения. При чис-
ленном моделировании использованы парал-
лельные алгоритмы [3,  4]. Этот метод исполь-
зовался авторами для анализа течения при 
отделении лобового теплозащитного экрана 
[5]. Расчеты выполнены на вычислительном 
комплексе кластерной архитектуры Меж-
ведомственного суперкомпьютерного центра 
Российской академии наук (МСЦ РАН). 

Рассматривается течение около ВА,  
расположенного неподвижно у посадочной 
поверхности. 

ВА представляет собой тело вращения, со-
стоящее из лобовой сферической поверхности, 
конической боковой поверхности и донного 
среза. Положение ВА относительно посадочной 
поверхности задается расстоянием H и углом 
наклона посадочной поверхности α. Исполь-
зуется правосторонняя система координат 
ОХYZ, связанная с ВА (рис. 1). Меридиональ-
ный угол ϕ отсчитывается от положительного 
направления оси OY по часовой стрелке.

Срезы сопел восьми посадочных двигате-
лей располагаются по кругу на боковой кони-
ческой поверхности ВА симметрично относи-
тельно плоскости OXY. Положение центров 
сопел определяется расстоянием La и углом ϕа. 
Центры сопел расположены неравномерно по 
окружности с углами ϕа = 30; 60; 120; 150; 210; 
240; 300; 330°.

Вектор скорости Vа в струе на срезе сопла, 
находящего в сечении АА, лежит в плоскости 
сечения АА и направлен под углом αа =  45°  
к плоскости OXY.

Значения геометрических размеров ВА при-
ведены в табл. 1. В дальнейшем используется 
система единиц СИ.

Координаты центра масс ВА (ХЦМ, YЦМ, ZЦМ) 
принимаются равными

XЦМ /L = 0,65; YЦМ /L = –0,04; ZЦМ /L = 0.

Среда рассматривается как двухком- 
понентная, химически не взаимодействующая, 
с различными значениями термодинамических 
параметров (атмосферный газ с отношением 
удельных теплоемкостей γb  =  1,4 и газ поса-
дочных двигателей с отношением удельных 
теплоемкостей γа = 1,33).

Численное моделирование осуществляется 
для трех режимов (a, b, c) работы посадочных  
двигателей.

Режим а — это номинальный режим ра-
боты посадочных двигателей. В режимах b  
и c импульсы струй задаются в два раза мень-
ше импульса струй номинального режима.  
В режиме b последнее реализовано за счет 
уменьшения в два раза плотности газа в струе 
на срезе сопел по отношению к номинальному 
режиму, в режиме c уменьшена в два раза 
площадь поперечного сечения струй по отно-
шению к площади поперечного сечения струй  
номинального режима.

Параметры атмосферного газа на бесконеч-
ности принимались равными:

•	 давление Pв = 106,9 кПа; 
•	 плотность ρв =1,24 кг/м3; 
•	 температура Тв = 300 К.

Рис. 1. Системы координат: 1 — посадочная поверхность;  
2 — сопла; 3 — возвращаемый аппарат

L, м L1, м La, м R0, м R1, м R2, м β, °
3,805 0,604 3,032 2,197 4,291 1,035 20

Геометрические размеры возвращаемого аппарата

Таблица 1
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Используемые в расчетах значения темпе-
ратуры, скорости и числа Маха в струях на 
срезе сопел одинаковы для трех режимов ра-
боты посадочных двигателей и принимают 
значения Та = 830 К; Vа = 2 260 м/с; Ма = 3,86. 
Значения плотности ρа, давления Pа на срезе 
сопел для трех режимов работы посадочных 
двигателей приведены в табл. 2. Там же пред-
ставлены: площадь Sa поперечного сечения от-
дельной струи, истекающей из сопла; отноше-
ние давления в струях на срезе сопел  
к давлению в воздухе на бесконечности Pа /Pв; 
скоростной напор в струях на срезе сопел 
qa  =  (ρаVа

2)/2 и значение суммарной силы тяги  
посадочных двигателей, направленной вдоль 
отрицательного направления оси ОХ,

Fxa= 8Sa  ρaV
 2cos αa–                                                                 .a

sin β(Pa – Pв)
cos β cos ϕa sin αa – sin β cos αa







   

Отметим, что струи двигателей являются 
недорасширенными в номинальном режиме  
и режиме c, и перерасширенными — в режиме  
b, когда плотность в струях уменьшена в два 
раза. Отличием давления на срезе сопел объяс-
няется различие сил тяги в режимах b и c.

Результаты расчетов

В настоящей работе исследовано влия-
ние расстояния Н, угла α, режима работы 
посадочных двигателей на структуру потока  
и аэродинамические силы, действующие на ВА  
и посадочную поверхность. В расчетах ис-
пользовались вычислительные сетки, включа-
ющие до пяти миллионов расчетных объемов. 
Фрагмент вычислительной сетки представ-
лен на рис. 2.

Структура течения. При взаимодей-
ствии струй с твердой поверхностью возни-
кает сложная пространственно-нестационар-
ная картина течения, В качестве примера на 
рис. 3 изображены мгновенные линии тока 
при Н  =  2R0 для двух значений α  =  0 и 20°  
в момент вр емени  t = 700R0/Va (~0,7 с). Уста-
новившийся режим течения, определяемый 
по изменению величин воздействий на аппа-
рат, составляет t = 100÷200R0 /Va (~0,1÷0,2 с).

Аэродинамические характеристики. Ниже 
приводятся значения аэродинамических ха-
рактеристик, усредненные на установившемся  
режиме по достаточно большому промежутку 
времени. В табл. 3 приведены значения коэф-
фициента аэродинамической продольной силы 
Cx = –Fx /(qaS0) и коэффициента момента тан-
гажа Мz = mz/(qaS0L) для используемых в рас-
четах значений H, α, режимов работы поса-
дочных двигателей. Здесь Fx — продольная 
составляющая аэродинамических сил и Мz — 
момент тангажа аэродинамических сил, дей-
ствующих на ВА, в используемой системе коор-
динат; S0 = πR0

2 = 15,4 м2 — площадь миделя ВА.

Режим ρа, кг/м3 Pа, кПа Sa, м
2 Pа  /Pв qa, МПа Fxa, кН

a 0,524 135,4 7,34∙10–3 1,26 1,34 109,4

b 0,262 67,7 7,34∙10–3 0,63 0,67 57,8

c 0,524 135,4 3,67∙10–3 1,26 1,34 54,7

Рис. 3. Мгновенные линии тока, Н  =  2R0, t  =  700R0  /Va:  
а — α = 0°; б — α = 20°

Параметры газа на срезе сопел  
посадочных двигателей

Таблица 2

Рис. 2. Фрагмент вычислительной сетки

а)

б)
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Из табл. 3 видно, что во всех рассмотрен-
ных случаях аэродинамическая сила, дей-
ствующая на ВА, направлена вдоль положи-
тельного направления оси ОХ, что приводит  
к уменьшению эффективности торможения 
посадочными двигателями. Полученная зави- 
симость коэффициента Сх от высоты Н для 
углов наклона α = 0° и α = 10° при номиналь-
ном режиме работы посадочных двигателей 
показана на рис. 4.

Видно, что суммарное влияние посадоч-
ной поверхности на ВА слабо зависит от α 
при больших Н и существенно различается 
для разных значений α по мере приближения  
к посадочной поверхности. 

Обращает на себя внимание немонотонный 
характер поведения аэродинамических харак- 
теристик в зависимости от расстояния до поса-
дочной поверхности и их качественное различие 
при наличии угла наклона ВА при расстояниях  
до посадочной поверхности Н, меньших 3R0.

Распределения давлений. На рис. 5 при-
ведены зависимости усредненного по времени 
коэффициента давления Cp = (P – Pв)/qа вдоль 

поверхности ВА от безразмерного расстояния  
x/R0 в сечениях ϕ  =  const, проходящих посре-
дине между соседними соплами двигателей.

Кривая 1 показывает совпадающие зави-
симости для сечений ϕ  =  0; 180°, а кривая 2 
показывает совпадающие зависимости для 
сечений ϕ =  45; 225°. Центру лобовой сфе-
рической поверхности соответствует коор-
дината х  =  1,732R0. Границе между лобовой 
сферической поверхностью и боковой кони-
ческой поверхностью соответствует значение 
х =  1,46R0, а центрам сопел двигателей соот-
ветствует значение х = 1,38R0.

Для всех приведенных на рис. 5 значениях 
высот Н на боковой поверхности и донном срезе 
(х  =  0) в сечениях, проходящих между далеко 

H/R0 α,° Режим Cx∙103 Mz∙103

10 0 a –0,1571 –0,00628
6 10 a –0,1503 0,00171
3 0 a –0,1317 –0,00526
3 10 a –0,1398 –0,00282
2 0 a –0,0183 –0,00073
2 10 a –0,1820 –0,00227
2 20 a –0,2180 0,01010
2 0 b –0,1834 –0,00734
2 0 c –0,0479 –0,00191
1 0 a –0,0256 –0,00199
1 10 a –0,1787 –0,00305
1 15 a –0,2293 –0,00736
1 0 c –0,0900 –0,00360
1 0 b –0,1494 –0,00596
1 10 b –0,3291 –0,00389
1 10 c –0,1332 –0,00554
1 15 b –0,3724 0,00110
1 15 c –0,1312 –0,00507

Рис.  4. Зависимость Сx от высоты Н/R0 при α   =  0°; 10°.  
Режим работы двигателей — номинальный
Примечание.  – — α = 0°;  - - - — α = 10°.

Рис. 5. Зависимость коэффициента давления Cp от без-
размерного расстояния от оси симметрии х/R0 для α  =  0°  
и номинального режима работы двигателей: а — Н  =  R0 ;  
б —  Н = 2R0 ; в —  Н = 3R0
Примечание. 1 — ϕ = 0°; 180°; 2 — ϕ = 45°; 225°.

Влияние H, α на аэродинамические коэффициенты

Таблица 3

а)

б)

в)
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разнесенными соплами (кривая 1), давле- 
ние практически постоянно. На высотах  
Н = 2R0; 3R0 давление близко к давлению  
воздуха на бесконечности Рв. При прибли-
жении к посадочной поверхности (Н  =  R0)  
на боковой поверхности и донном срезе появ-
ляется разрежение. 

В сечениях, находящихся между близко 
расположенными соплами (кривая 2), наблю-
даются заметные отличия давления от посто-
янного на части боковой поверхности вблизи 
сопел двигателей. Присутствуют как область 
разрежения, так и область значительного по-
вышения давления на участке между лобо-
вой сферической поверхностью и соплами 
двигателей, которые приводят к уменьшению  
значения Сх.

В центре лобовой сферической поверхно-
сти реализуется максимум давления, превы-
шающий уровень давления на бесконечности 
Рв, а по периферии — разрежение. При Н = R0 
величина перепада давлений между этими  
зонами возрастает приблизительно в два раза 
по сравнению с Н = 2R0.

Воздействия на посадочную поверхность. 
Рассмотрим некоторые вопросы взаимодей-
ствия реактивных струй  с посадочной поверх-
ностью. О структуре течения на посадочной  
поверхности можно судить по рис. 6, на кото-
ром показано расположение струй тормозных 
двигателей (изображены поверхности посто-
янного значения температуры и мгновенные  
линии тока на посадочной поверхности).

На рис.  7 приведены мгновенные линии 
тока на посадочной поверхности для высоты 
Н = 2R0 и двух углов наклона α = 0 и 20°.

Представление о распределении давления  
и температуры газа по посадочной поверхности 
дает рис. 8, на котором показаны усредненные 
по времени значения коэффициента давле-
ния  Cp и безразмерной температуры Т/Tв для 
высоты H  =  2R0 и углов наклона посадочной 
поверхности α = 0; 10; 20°.

Анализ данных по структуре течения, при-
веденных на рис.  3,  6,  7, и распределений дав-
ления на посадочной поверхности (рис. 8),  
показывает, что при H  ≤  3R0 и α =  0° на поса-
дочной поверхности формируется достаточно 
интенсивный газовый поток, направленный  
с периферии в сторону центра лобовой по-
верхности ВА. Его интенсивность возрастает 
с уменьшением H. На периферийной части 
лобовой поверхности ВА возникает зона раз-
режения, вызванная эжекцией струй. При 
этом расчеты показали, что при H = R0 около 
всего аппарата формируется зона пониженного 
давления. Баланс этих эффектов определяет 
величину газодинамической силы, действую- 
щей на лобовую поверхность. Так, при H  =  R0 
в центре лобовой поверхности реализуется 
максимальное давление, а по периферии — 
минимальное по сравнению со всеми рассмот-
ренными вариантами. 

Рис. 6. Структура течения и мгновенные линии тока  
на посадочной поверхности

Рис. 7.  Мгновенные линии тока на посадочной поверхности 
для Н = 2R0:  а — α = 0°; б — α = 20°

а)

б)
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Рис.  8. Распределение по посадочной поверхности коэффициента давления Cp и относительной температуры T/Tв,  
при H = 2R0: а — α = 0°; б — α = 10°; в — α = 20°

а)                                                                      б)                                                                  в)

Структура течения существенно меняется 
при наличии угла наклона α. При α  =  10°  
практически исчезают возвратные потоки струй  
в сторону лобовой поверхности аппарата.

Максимальные значения усредненных по 
времени коэффициентов давления Cp и отно-
сительной температуры газа Т/Tв у посадоч-
ной поверхности для различных значений H  
и α приведены в табл. 4. 

Максимальные значения давления и тем-
пературы увеличиваются при уменьшении H  
и при увеличении α, когда часть струй двига-
телей натекает на посадочную поверхность под 
углом, приближенным к нормали поверхности. 

Влияние характеристик струй. Пред-
ставляет интерес отношение продольной  
аэродинамической силы Fх к суммарной тяге 
Fxa. Это отношение показывает, какую часть от 
реализуемой тяги составляют действующие 

на аппарат аэродинамические силы. На рис. 9 
сравниваются отношения Fх  /Fxa для разных 
значений Н, α и трех режимов работы двига-
телей, выделенных разными цветами.

В приведенных вариантах расчетов аэроди-
намические силы направлены в сторону, про-
тивоположную силе тяги, т.  е. уменьшают силу, 
тормозящую ВА. Минимальная «потеря тяги» 
наблюдается в случае работы двигателей в но-
минальном режиме, увеличивается с ростом  
α и не превышает 4,5%. Максимальная «потеря 
тяги» достигает 6,5% и наблюдается в режиме 
b работы двигателей, когда плотность газов  
в струе на срезе сопла в два раза меньше, чем  
в номинальном режиме. 

H/R0 1 2 3

α, ° 0 10 15 0 10 20 0 10

Cp∙103 4,4 6,0 8,0 2,0 3,6 4,5 1,30 1,80

Т/Tв 1,8 1,8 1,9 1,5 1,6 1,62 1,34 1,38

Максимальные значения Cp и Т/ Tв   
на посадочной поверхности

Таблица 4

Рис. 9. Отношение сил Fх /Fxa: 1 — Н = 2R0, α = 0°; 2 — Н = R0, 
α = 0°; 3 — Н = R0, α = 10°; 4 — Н = R0, α = 15°; ■ — номи-
нальный режим работы двигателей; ■ — режим уменьшенной 
плотности газа в струе; ■ — режим уменьшенного поперечного 
сечения струи
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При достаточно больших расстояниях до 
посадочной поверхности (Н  =  2R0, α  =  0°) 
«потеря тяги» при уменьшенной в два раза 
плотности газов в струе больше, чем при но-
минальных значениях и уменьшенной в два  
раза площади выходного сечения сопла.

Сопоставляя данные для Н  =  R0 (α =  0°) 
с вариантами для Н  =  R0 (α =  10°) и Н  =  R0 
(α =  15°), можно отметить значительное уве-
личение «потери тяги» на режимах α > 0, что 
объясняется отмеченным выше уменьшением 
интенсивности возвратных течений струйных 
потоков к лобовой поверхности.

Заключение

Проведенные расчеты газодинамической 
структуры течения около ВА с работающи-
ми посадочными реактивными двигателями 
вблизи посадочной поверхности показали, 
что для исследованной конфигурации распо-
ложения двигателей на внешней поверхности 
ВА в периферийной области лобовой поверх-
ности формируется зона разрежения, величина 
которого возрастает по мере приближения  
к посадочной поверхности.

При вертикальном положении ВА над по-
садочной поверхностью возникают возвратные 
течения в сторону лобовой поверхности ВА, по-
вышающие давление в ее центре. При отклоне-
нии от вертикального положения на 10° и более  
возвратные потоки практически исчезают.

При работе двигателей на промежуточных 
режимах тяги, уменьшенной примерно в два 
раза, струи, истекающие из сопел на режиме 
перерасширения (плотность газов струи мень-
ше номинального значения в два раза), име-
ют бо́льшие «потери тяги», чем в варианте  
с «условным отрывом в сопле», когда площадь 
струи в выходном сечении сопла меньше  
номинальной в два раза.

Согласно расчетам, характерное время 
установления газодинамического процесса  
в рассмотренных вариантах составляет от  
0,1 до 0,2 с.
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В работе рассмотрены результаты автономных огневых испытаний опытных камер  
сгорания создаваемого РКК «Энергия» многофункционального жидкостного ракетного кислородно-
углеводородного двигателя 11Д58МФ с охлаждением камеры жидким кислородом без колец 
завесы внутреннего охлаждения горючим, выполненных в 2009–2014 гг. Конструкция тракта 
охлаждения камеры разработана с учетом особенностей течения криогенного кислорода, 
находящегося в сверхкритическом состоянии. На семи экземплярах камер, отличающихся  
конструкцией, успешно выполнено 27 огневых испытаний. Испытания проводились при раз-
личных давлениях в камере сгорания, соотношениях расходов окислителя и горючего, соот-
ношении расходов кислорода на охлаждение и в камеру сгорания. Подтверждены основные 
проектные параметры камер: величина прироста удельного импульса тяги из-за ликвидации 
колец завесы охлаждения камеры горючим, подогрев кислорода в тракте охлаждения, а также 
определен перепад давления в нем. Результаты испытаний камер подтвердили эффектив-
ность охлаждения кислородно-углеводородного жидкостного ракетного двигателя крио-
генным кислородом.

Ключевые слова: жидкостный ракетный двигатель, камера сгорания, охлаждение, жидкий 
кислород, огневые испытания.

The paper reviews results of stand-alone firing tests on experimental combustion chambers 
developed at RSC Energia for the multifunctional oxygen-hydrocarbon liquid rocket engine 
11D58MF with cooling of the chamber with liquid oxygen without the rings of the inner curtain 
for cooling with fuel, conducted in 2009–2014. The thrust chamber coolant channels were designed 
taking into consideration the flow behavior of the supercritical cryogenic oxygen. Seven thrust 
chamber specimens differing in design successfully passed 27 firing tests. The tests were conducted 
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Введение

Актуальной задачей ракетно-космической 
техники является повышение энергетической 
эффективности жидкостных ракетных дви-
гателей (ЖРД), особенно для разгонных бло-
ков (РБ) и верхних ступеней ракет-носителей.  
В настоящее время энергетические характерис-
тики большинства ЖРД традиционных схем 
близки к предельным. Проектные проработ-
ки РКК «Энергия» показали, что эффектив-
ность камеры ЖРД для РБ ДМ, использующе-
го экологически чистые компоненты топлива 
(кислород и углеводородное горючее), можно 
значительно (приблизительно на 10 кгс∙с/кг  
(98 м/с)) повысить за счет исключения потерь 
удельного импульса тяги в пустоте, связанных  
с использованием завес горючего для внутрен-
него охлаждения огневой стенки.

Традиционно камера сгорания (КС) кис-
лородно-углеводородных ЖРД охлаждается 
горючим (керосином, синтином и т. д.), одна-
ко его охлаждающие способности ограничены:   
с ростом температуры повышается склонность 
горючего к коксованию в тракте охлаждения. 
Именно поэтому часть горючего используется 
для так называемого внутреннего охлаждения 
камеры с подачей его через специальные коль-
ца завесы, что приводит к снижению эффек-
тивности рабочего процесса в камере сгорания. 
Альтернативой охлаждению горючим является 
охлаждение камеры другим компонентом — 
кислородом, имеющим криогенную темпера-
туру и хорошие охлаждающие свойства. Кроме 
того, расход окислителя через ЖРД в 2,5…3 раза 
больше, чем горючего.

В настоящее время РКК «Энергия» раз-
рабатывает многофункциональный жидкост-
ный ракетный кислородно-углеводородный 
двигатель 11Д58МФ тягой 5,0 тс (49,0 кН) 
для РБ и верхних ступеней ракет-носителей.  
в нем для значительного повышения удель-
ного импульса тяги используется охлаждение 
камеры жидким кислородом без использова-
ния колец внутреннего завесного охлаждения 
горючим. Проводятся автономные испытания 
составных частей двигателя 11Д58МФ: каме-
ры сгорания, основного и бустерного турбо- 
насосных агрегатов, газогенератора, агрегатов 
пневмогидроавтоматики и других.

В статье приведены основные результаты 
автономных огневых испытаний (ОИ) экс-
периментальных и опытных камер сгорания, 
охлаждаемых кислородом. Показано, что вы-
бранная конструкция камер сгорания позво-
лит обеспечить требуемые характеристики 
эффективности рабочего процесса и надеж-
ности охлаждения, заданные в техническом  
задании на двигатель. Вместе с этим испыта-
ния показали, что в условиях отработки на 
серийном заводе технологии изготовления  
новых для него камер сгорания для подтверж-
дения стабильности энергетических характе-
ристик и надежности охлаждения необходимы 
изготовление и проведение уточняющих ОИ 
нескольких камер сгорания.

Исторические предпосылки разработки  
двигателя 11Д58МФ

РКК «Энергия» имеет опыт создания ЖРД 
с жидким кислородом в качестве охладителя 
камеры сгорания. В связи с необходимостью 
разработки для первого в мире РБ (блока Л 
ракеты космического назначения «Молния») 
кислородно-керосинового ЖРД в 1959–1960 гг.  
в ОКБ-1 для исследования возможности  
охлаждения камеры жидким кислородом были 
изготовлены восемь экземпляров эксперимен-
тальных камер сгорания (ЭКС) [1]. 

Было проведено 14 испытаний экспери-
ментальных камер, из которых восемь про-
шли без существенных замечаний. Давление  
в камере сгорания составляло 25…40 кгс/см²  
(2,45…3,92 МПа), соотношение расходов ком-
понентов топлива Кm = mO /mГ ≈ 2, расход кис-
лорода на охлаждение ≈5 кг/с, давление кисло-
рода на входе в тракт охлаждения ≈95 кгс/см² 
(9,32 МПа). На двух камерах после их из-
готовления выполнялись отверстия в огне-
вой стенке в районе критического сечения,  
т. е. была организована искусственная негер-
метичность тракта охлаждения. Огневые ис-
пытания показали живучесть кислородного 
охлаждения: разрушения материальной части 
не происходило. Таким образом, эксперимен-
тально была доказана возможность охлажде-
ния камеры ЖРД кислородом и показана жи-
вучесть камеры при негерметичности тракта 
охлаждения.
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К идее исключения потерь горючего на  
охлаждение камеры ЖРД вернулись в 2000-х гг. 
в связи с необходимостью модернизации дви-
гателя 11Д58М для существенного повышения 
его энергетических характеристик, снижения 
стоимости изготовления и, в конечном итоге, 
повышения конкурентоспособности РБ типа 
ДМ. Анализ конструкции показал, что для это-
го должны быть исключены потери удельного 
импульса тяги двигателя, обусловленные затра-
тами горючего в двигателе-прототипе на вну-
треннее охлаждение камеры через кольца завес. 
Были проведены ОИ двух полноразмерных дви-
гателей-демонстраторов, изготовленных на базе 
двигателя 11Д58М с охлаждением камер водой, 
подтвердившие реальность получения расчет-
ного прироста удельного импульса тяги камеры 
на 10 кгс∙с/кг (98 м/с) при исключении колец 
завесного охлаждения горючим и соответству-
ющей интенсификации наружного охлаждения. 

В дальнейшем исследовалась возможность 
использования для обеспечения интенсивного 
наружного охлаждения камеры гелия высоко-
го давления, циркулирующего по замкнутому 
контуру [2]. Совместно с Конструкторским 
бюро химавтоматики и Центром Келдыша  
в 1999–2001 гг. были разработаны эскизные про-
екты трех вариантов такого двигателя на базе: 

•	 КС двигателя РД-0124; 
•	 КС с тарельчатым соплом; 
•	 глубокой модернизации двигателя 

11Д58М  путем  внедрения  гелиевого  охлаждения. 
По результатам дополнительных проектно- 

расчетных работ, проведенных РКК «Энер-
гия» и Центром Келдыша [3, 4], было показа-
но, что использование в качестве охладителя 
криогенного кислорода вместо керосина по-
зволит обеспечить надежное охлаждение КС  
без использования колец завесного охлаждения. 

Основные характеристики  
двигателя 11Д58МФ с кислородным  
охлаждением камеры

В 2008 г. было принято решение о разработ-
ке на базе серийного двигателя 11Д58М тягой 
8,0 тс (78,5 кН) нового ЖРД 11Д58МФ со 
следующими параметрами: 

•	 компоненты топлива — кислород и угле-
водородное горючее; 

•	 тяга — 5,0 тс (49,0 кН); 
•	 геометрическая степень расширения 

сопла — 500; 
•	 номинальный удельный импульс тяги 

при использовании в качестве горючего керо-
сина РГ-1 — ≥370 кгс∙с/кг (3 630 м/с). 

В том же году был выпущен и защищен 
аванпроект такого двигателя.

Схемно-конструктивные решения, внедрен-
ные в двигателе 11Д58МФ, используют как 
имеющийся опыт разработки ЖРД закрытых 
схем с высокими энергетическими характери-
стиками и высокой надежностью, так и совре-
менные тенденции и перспективные разработ-
ки в ракетном двигателестроении. 

При разработке двигателя 11Д58МФ был 
принят принцип его многофункциональности, 
обеспечивающий: 

•	 возможность создания управляющих 
усилий не только на активных, но и на пассив-
ных участках полета с использованием основ-
ных компонентов топлива РБ; 

•	 управление агрегатами двигателя с ис-
пользованием собственной автономной систе-
мы управления с функцией аварийной защиты;

•	 снижение минимально допустимого 
количества компонентов топлива в баках РБ 
перед последними запусками двигателя за счет 
введения в состав двигателя оптимизирован-
ных внутрибаковых заборных устройств (это 
позволит расширить круг задач, решаемых РБ).

Высокий удельный импульс тяги обеспечи- 
вается щелевой смесительной головкой, 
аналогичной головке КС двигателя 11Д58М, 
обеспечивающей хорошую полноту смешения 
компонентов топлива и, как следствие, высокое 
значение коэффициента камеры; исключени-
ем потерь горючего через кольца завесного  
охлаждения КС, а также повышением геоме-
трической степени расширения сопла до 500 
при снижении тяги с 8,0 тс (78,5 кН) у двига-
теля-прототипа до 5,0 тс (49,0 кН).

Охлаждение КС ЖРД 11Д58МФ осу-
ществляется жидким кислородом. Для ин-
тенсификации охлаждения, как и в двигателе-
прототипе, используется искусственная 
шероховатость на дне каналов, нанесенная 
электроэрозионным способом.

Расчет коэффициента теплоотдачи  
к жидкому кислороду

Исследования криогенного кислорода как 
охладителя показали, что он обладает рядом 
особенностей, нехарактерных для традицион-
ных охладителей (керосина, диметилгидра-
зина и др.) и заключающихся в значительном 
изменении теплофизических свойств при на-
греве в тракте охлаждения как по длине ка-
нала, так и по высоте ребра. На входе в тракт  
охлаждения он находится в транскритическом 
состоянии: имеет высокое давление (выше 
критического, равного 5,043 МПа) и криоген-
ную температуру (ниже критической, равной 
154,58 К) [5]. В каналах охлаждения камеры 
кислород нагревается и переходит из транс-
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критического в сверхкритическое состояние  
(и давление, и температура выше их критиче-
ских значений). Этот переход характеризу-
ется значительным изменением теплофизи-
ческих свойств и ухудшением охлаждающей 
способности кислорода [6]. 

Коэффициент теплоотдачи от стенки к охла-
дителю при закритических давлениях охлади- 
теля вычислялся по формуле Л.Ф. Фролова 
[7], разработанной в 1959 г. по заданию ОКБ-1 
специально для расчета охлаждения криоген-
ным компонентом:

f

dГ

αж =                Вж.и0,2

m   0,8

9
4 ρж.и     3/2   2

ρж
1 –

ρж.и     2

ρж
1 –

.

,








где αж — коэффициент теплоотдачи, Вт/(м2∙К);  
 — расход, кг/с; f — площадь поперечного  

сечения, м2;  dГ — гидравлический диаметр 
канала тракта охлаждения, м; Вж.и — средне-
интегральное значение комплекса тепло- 
физических свойств кислорода, 

Вж.и =    В               ,
I2

I1

dI
I2 – I1

 

В = 0,023(Ср /μ)0,4λ0,6 — комплекс теплофизи-
ческих свойств кислорода: Ср — теплоемкость, 
Дж/(кг∙К); μ — вязкость, Па∙с; λ — теплопро-
водность, Вт/(м∙К); ρж.и — среднеинтеграль-
ное значение плотности кислорода, 

ρж.и =    ρж              ,dI
I2 – I1

I2

I1

 

ρж — среднемассовая плотность кислоро-
да, кг/м3; I1, I2 — характерные энтальпии 
кислорода, Дж/кг; I1 = Iж.ср + 0,25(Iст – Iж.ср);  
I2 = Iст – 0,25(Iст – Iж.ср).

Здесь энтальпия Iж.ср соответствует средне-
массовой температуре охладителя в рассматри-
ваемом сечении Тж, а Iст — энтальпии охладителя 
при температуре стенки Тст.ж. 

При теплоотдаче от огневой стенки к охла- 
дителю определяющими являются значения 
параметров кислорода на границе ламинар-
ного подслоя, а значения величин µ, λ, Ср  
и ρ — осредненные по некоторой области по-
граничного слоя, охватывающей эту грани-
цу. Это особенно необходимо учитывать в тех 
случаях, когда наблюдаются резкие измене-
ния параметров рабочего тела в пограничном 
слое, особенно в области транс- и сверхкрити-
ческого состояния. Учитывая это, параметры 
кислорода рассчитываются интегрированием 
в некоторой области, охватывающей границу 

ламинарного подслоя, которая определяется 
пределами интегрирования I1, I2. 

Следует отметить, что в приведенной выше 
формуле Л.Ф. Фролова исправлена неточность, 
допущенная в работе [7], где вместо средне-
массовой плотности охладителя ρж указана  
плотность охладителя при температуре, равной 
температуре охлаждающей поверхности.

Свойства кислорода в каждом сечении 
тракта охлаждения (при средней температуре 
и при температуре огневой стенки с учетом 
давления в сечении) рассчитываются по дан-
ным справочника [5].

Результаты расчета теплового состояния 
камеры двигателя 11Д58МФ, проведенного на 
этапе ее проектирования, показали, что темпе-
ратура огневой стенки не превышает 630 °С [8], 
что ниже допустимого значения.

Для проверки работоспособности кисло-
родного охлаждения и определения его харак-
теристик были проведены огневые автономные  
испытания экспериментальных и опытных  
камер сгорания.

Особенности проведения автономных  
огневых испытаний и обработки их результатов

Автономные огневые испытания укоро-
ченных камер проводились в основном на 
стенде Центра Келдыша без использования 
газодинамической трубы. Особенностью схе-
мы разработанной стендовой установки была 
независимая подача кислорода в камеру сго-
рания и тракт охлаждения, что позволило 
расширить диапазон изменения параметров, 
определяющих теплообмен и протекание ра-
бочего процесса. В частности, соотношение 
расходов кислорода в тракт охлаждения и 
камеру сгорания при проведении испыта-
ний различных КС изменялось от 0,7 до 1,3. 
Кроме того, имелась возможность в процессе 
испытания регулировать температуру генера-
торного газа для оценки ее влияния на рабо-
чий процесс в камере сгорания. 

Разработанная методика проведения  
испытаний обеспечила измерение основных 
параметров работы: 

•	 давления в камере сгорания (с помо-
щью зонда, установленного в смесительной 
головке); 

•	 давления и температуры на входе и вы-
ходе из тракта охлаждения; 

•	 температуры генераторного газа на вхо-
де в смесительную головку; 

•	 объемных расходов горючего, подавае-
мого в камеру и газогенератор; 

•	 расхода кислорода в камеру и в тракт  
охлаждения и др.
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Обработка результатов ОИ камер включа-
ла определение характеристик экономично-
сти, в т. ч. коэффициента камеры — ϕк, в соот-
ветствии с методикой определения удельного 
импульса тяги [7], а также уточнение методик 
расчета гидравлического сопротивления трак-
та охлаждения и тепловых потоков к охлажда-
ющему кислороду.

Коэффициент камеры 

ϕк =              ,
Сэксп

Ст

где Ст — теоретическая характеристическая  
скорость, рассчитываемая по программе термо-
динамического расчета [9] по давлению в КС, 
соотношению расходов компонентов топлива 
Km и энтальпии компонентов топлива, посту-
пающих непосредственно в КС.

Энтальпия компонентов топлива при рас-
чете Ст вычисляется по температуре жидкого 
кислорода на входе в газогенератор и темпера-
туре горючего на входе в камеру при давлении, 
равном давлению в КС.

Сэксп — экспериментально определяемая 
характеристическая скорость:

Сэксп =               µT µδHµCH + dСэксп.
PкFкр

mΣ

Здесь Рк — измеренное давление в камере сго-
рания; Fкр — геометрическая площадь крити-
ческого сечения камеры сгорания; mΣ — сум-
марный расход топлива; μТ — коэффициент, 
определяющий отношение полного давления 
в конце цилиндра камеры перед сужающей-
ся частью сопла и измеренного давления Рк;  
μδH — коэффициент, учитывающий толщину 
вытеснения в критическом сечении камеры на 
номинальном режиме работы камеры; μCH — 
коэффициент, учитывающий неравномерность 
профиля скорости в критическом сечении  
камеры; dСэксп — поправка, учитывающая  
потерю тепла из камеры со сбрасываемым  
в дренаж кислородом-охладителем.

В принятой схеме охлаждения из-за 
отвода теплоты продуктов сгорания в сбрасы- 
ваемый поток охлаждающего кислорода 
суммарная энтальпия топлива, поступаю-
щего в камеру, уменьшается на величину 
dHКС, обусловленную упомянутой потерей 
тепла с охлаждающим кислородом. Зна-
чение поправки dСэксп, соответствующей 
снижению Сэксп из-за этого уменьшения эн-
тальпии топлива, вычислялось как разница 
теоретических значений Ст, рассчитанных 
при значениях энтальпий, отличающихся 
на dHКС.

Первый этап отработки  
кислородного охлаждения камеры:  
экспериментальные камеры сгорания  
изготовления Воронежского механического 
завода и результаты их испытаний

Для подтверждения принятых технических 
решений по охлаждению камеры жидким кис-
лородом (надежность охлаждения, живучесть 
камеры, взаимодействие охлаждающего кис-
лорода с материалом внутренней оболочки 
сопла), а также для определения параметров 
экономичности на номинальном режиме ра-
боты требовалось проведение ОИ. Для этого  
на Воронежском механическом заводе (ВМЗ) 
в 2009 г. были изготовлены три ЭКС, отли-
чавшиеся длиной цилиндрического участка 
камеры: 105 мм у ЭКС № 925 и 926; 52,5 мм —  
у ЭКС № 181. Для упрощения технологии из-
готовления ЭКС внутренняя оболочка камеры 
выполнялась цельноточеной с последующим 
фрезерованием каналов тракта охлаждения. 
Для обеспечения сборки и пайки с наружной 
оболочкой в критическом сечении использо-
вались разрезные стальные вкладыши. Вы-
ходной диаметр сопла был выбран, исходя из 
условия обеспечения возможности прово-
дить ее ОИ в земных условиях без примене-
ния газодинамической трубы, но с безотрыв-
ным истечением продуктов сгорания из сопла.  
Общий вид ЭКС представлен на рис. 1.

Охладитель подается в коллектор около 
среза сопла и течет к смесительной головке 
(схема «противоток»). 

Тракт внешнего регенеративного охлажде-
ния образован фрезерованными каналами на 
бронзовой огневой стенке камеры, их высота 
по всей длине была выбрана равной 1,5 мм, 
угол наклона ребер к оси камеры и ширина 
канала выполнены переменными. В зоне кри-
тического сечения угол наклона составляет 
7°, увеличиваясь до 30° на цилиндрической 
части камеры. Число каналов равно 90.

Изготовление камеры новой конструкции 
на ВМЗ оказалось сопряжено с технологи-
ческими трудностями, в особенности в части 
обеспечения пайки оболочек эксперименталь-
ных образцов камеры. В результате ЭКС № 925, 
ввиду недостатка времени и средств на изго-
товление полностью кондиционной матчасти,  
была допущена к ОИ с запаями в одном из 
каналов тракта охлаждения в виде двух пере-
мычек из припоя на расстоянии 5–7 мм друг 
от друга. Проведенные расчеты показали, что 
возможное повышение температуры локально-
го участка огневой стенки в области критиче-
ского сечения в запаянном канале составляет 
150…200 °С по сравнению с каналом без запая [8] 
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Рис. 1. Конструкция экспериментальной камеры сгорания: 1 — зонд замера давления в камере сгорания; 2 — щелевая смесительная 
головка; 3 — коллектор подвода кислорода на охлаждение; 4 — тракт охлаждения; 5 — коллектор отвода кислорода

(охлаждение канала с запаем, в котором расход 
охладителя отсутствует, осуществляется двумя 
соседними каналами благодаря высокой тепло-
проводности материала огневой стенки).

При рентгеноконтроле ЭКС № 926 после  
ее изготовления также выявились запаи, кото-
рые были высверлены на заводе-изготовителе  
с последующим восстановлением целостно-
сти наружной оболочки камеры сгорания. 

При проливке тракта охлаждения ЭКС 
№ 181 водой был отмечен повышенный, по 
сравнению с ЭКС № 925, 926, перепад дав-
ления, что было объяснено замятием (умень-
шением высоты) всех каналов охлаждения  
в процессе изготовления камеры.

ЭКС № 926 и 181 также были допущены  
к автономным ОИ.

В ноябре–декабре 2009 г. было проведено 
четыре ОИ ЭКС № 925. 

При проведении первого ОИ ЭКС № 925 
длительностью 10 с на режиме, близком к но-
минальному, расход криогенного кислорода  
в охлаждающем тракте камеры уменьшился 
на ~30% от номинального значения, что при-
вело к определенному повышению темпера-
туры огневой стенки камеры. 

При осмотре камеры после этого испыта-
ния было обнаружено, что в целом огневая 
стенка и покрытие камеры остались в хорошем 
состоянии, покрытие не разрушилось и сохра- 
нило однородность. Условия проведения ис-
пытания и уменьшение расхода кислорода на 
охлаждение отразились на состоянии огневой 
стенки камеры на участке с дефектом изготов-
ления охлаждающего тракта: за местом располо-
жения запая, в месте перегрева, появились три 
сквозных отверстия с неровными краями, разме-
рами 1,0…2,0 мм, расположенные друг за другом. 

Огневая поверхность на цилиндрической  
части камеры и дозвуковой части сопла на 
участке длиной ≈120 мм от головки сохраня-
лась без следов термического воздействия на 
покрытие стенки с четкими отпечатками от 
струй горючего из периферийного газового  
канала. Часть покрытия была унесена, из-за 
чего местами обнажился основной материал 
огневой оболочки — медный сплав. Следы  
обнажения медного сплава отмечены, в основ-
ном, в зоне втекания дозвуковой части сопла. 
Как показало следующее испытание, камера  
с локальным дефектом и местной потерей гер-
метичности (кислород из тракта охлаждения по-
ступал в огневую полость КС) сохранила свою 
работоспособность. Несмотря на образование 

негерметичности канала тракта охлаждения, 
было принято решение о проведении второго 
ОИ длительностью 10 с на режиме, близком  
к номинальному, которое также прошло успеш- 
но. При осмотре после испытания было обна-
ружено, что размеры трех сквозных отверстий, 
появившихся при предыдущем испытании, 
практически не изменились, т. е. развития де-
фекта и разгара огневой стенки не наблюдалось, 
что подтвердило живучесть камеры с кисло-
родным охлаждением. Состояние огневой по-
верхности камеры визуально, при сравнении  
с предыдущим испытанием, не изменилось. На 
основании этого можно считать, что охлаж-
дение экспериментальной камеры было до-
статочно надежным. Указанные повреждения 
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ее огневой поверхности произошли только по 
причине местного технологического дефекта (за-
паев канала в охлаждающем тракте в зоне с мак-
симальными тепловыми потоками), а также из-за 
снижения почти на треть расхода охладителя.

В октябре–декабре 2010 г. на стенде Цент-
ра Келдыша были проведены ОИ ЭКС № 181 
и 926. Основные принципы построения стен-
довой установки и формирования программы  
испытаний были идентичными ОИ ЭКС № 925.

На ЭКС № 181 с длиной цилиндрического 
участка камеры 52,5 мм было проведено одно ОИ  
на режиме 60% длительностью 10 с, три ОИ на ре-
жиме, близком к номинальному, длительностью 
одно 30 с и два — по 50 с. Дефектов огневой стен- 
ки обнаружено не было, цвет покрытия не изме-
нился. На ЭКС № 181 значения экономичности 
рабочего процесса, определяемые коэффициен-
том камеры µк, были значительно (на 4%) ниже, 
чем у ЭКС № 925, что связано с уменьшением 
длины цилиндрической части камеры в два раза.

При проведении ОИ ЭКС № 926 длительно-
стью 10 с на режиме, близком к номинальному, 
расход кислорода на охлаждение был на 15% 
ниже, чем в камеру, в результате чего образова-
лась негерметичность каналов тракта охлажде-
ния камеры на сужающейся части сопла (была 
выявлена после испытания камеры). Образо-
вавшийся дефект огневой стенки в виде двух 
отверстий и подплавления вокруг них локали-
зовался в ходе испытания, не распространился 
на критическое сечение сопла и не повлиял на 
стабильную работу ЭКС, еще раз подтвердив 
живучесть КС с кислородным охлаждением.

Второй этап отработки кислородного  
охлаждения камеры: опытные камеры  
сгорания изготовления ОАО «Красмаш»  
и результаты их испытаний

На основании результатов испытаний 
ЭКС, а также дополнительных проектных 
и конструкторских проработок, был выпу-
щен и защищен в 2010 г. эскизный проект на 
многофункциональный двигатель 11Д58МФ. 
Началась разработка конструкторской до-
кументации на основные элементы штатно-
го двигателя (камеру, газогенератор, ампулу  
пускового горючего, турбонасосного агрегата 
и т. д.) и подготовка производства двигателя  
на ОАО «Красмаш» (г. Красноярск). 

Была разработана конструкция следующего 
поколения отработочных камер — опытных ка-
мер сгорания (ОКС, рис. 2). В отличие от ЭКС 
изготовления ВМЗ, для повышения эффектив-
ности рабочего процесса в КС в щелевой смеси-
тельной головке был в два раза уменьшен рас-
ход горючего через торцы каналов и увеличен 
расход через отверстия, непосредственно по-
дающие горючее в поток окислительного газа. 
Как показали расчетные работы и дальнейшие 
испытания, торцы смесительной головки при 
таком уменьшении расхода горючего через 
них охлаждаются еще достаточно эффективно. 
Была изменена конфигурация каналов трак-
та охлаждения: при сохранении их количества  
(90 каналов) введена переменная высота ребра, 
изменены угол наклона ребра и глубина ямок 
искусственной шероховатости. 

Рис. 2. Конструкция опытной камеры сгорания: 1 — зонд замера давления в камере сгорания; 2 — щелевая смесительная головка;  
3 — коллектор подвода кислорода на охлаждение; 4 — тракт охлаждения; 5 — коллектор отвода кислорода
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В 2011 г. ОАО «Красмаш» было из-
готовлено две ОКС, в 2012 г. — три ОКС,  
в 2013 г. — еще одна [10]. Все камеры  
имели свои конструктивные особенности,  
направленные на исследование и уточнение 
параметров  тракта  охлаждения. 

Огневые испытания ОКС № 1 (первой ка-
меры изготовления ОАО «Красмаш») были 
проведены в декабре 2011 г. на стенде Центра 
Келдыша (рис. 3).

При проведении ОИ ОКС № 1 выявился  
серьезный дефект защитного покрытия огне-
вой стенки, обусловленный неотработанностью 
ОАО «Красмаш» технологии его нанесения 
при изготовлении первой ОКС — множествен-
ное очаговое его отслаивание от бронзовой 
стенки. Большое количество вздутий покры-
тия было унесено потоком газа с образовани-
ем каверн, и обнажилась бронзовая огневая 
стенка камеры (рис. 4). После третьего ОИ 
была обнаружена потеря герметичности огне-
вой стенки в виде трех небольших (до 1 мм) 
сквозных отверстий округлой и продолго-
ватой формы, причиной чего могла являться 
турбулизация пограничного слоя продуктов 
сгорания, создаваемая кавернами покрытия.

Для определения качества нанесения по-
крытия, структуры дефектов, а также анализа 
причин, которые могли привести к образова-
нию негерметичности огневой стенки, было 
проведено металлографическое исследование 
образцов, вырезанных из ОКС № 1, на опти-
ческом и сканирующем микроскопах Цент-
ра Нанотехнологий ГНЦ ФГУП «Центр  
Келдыша». 

Общий вид одного из дефектов покры-
тия, в котором материал частично отслоился,  
а частично сохранился на огневой стенке,  
показан на рис. 5. 

Поскольку ОКС № 1 являлась первым  
экземпляром камеры двигателя 11Д58МФ, 
изготовленным ОАО «Красмаш», результаты 
металлографического исследования стали  
основанием для внесения необходимых изме-
нений в технологический процесс нанесения  
покрытия на огневую стенку камер.

ОКС № 2 и 3 были изготовлены ОАО 
«Красмаш» в апреле и сентябре 2012 г., соот-
ветственно. Огневые испытания на этих ОКС 
были проведены на стенде РКК «Энергия»  
в мае и октябре 2012 г. Конструкция ОКС № 2 
и 3 практически не отличалась от ОКС № 1,  
однако по результатам дефектации ОКС № 1  
нанесенное ранее на огневую поверхность по- 
крытие было снято. Всего было проведено четыре  
запуска ОКС № 2 и один запуск ОКС № 3. 

К сожалению, при проведении испытаний 
этих ОКС корректная информация не была 
получена по стендовым причинам.

Следующая ОКС изготовления ОАО 
«Красмаш», камера сгорания опытного образца 
двигателя Э11673 (КС ООД), была изготов-
лена в мае 2012 г. Ее основными конструк-
тивными особенностями, продиктованными 

Рис. 3. Опытная камера сгорания, установленная на испы-
тательном стенде

Рис. 4. Дефекты огневой стенки опытной камеры сгорания № 1

Рис. 5. Микрофотография дефекта огневой стенки
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сжатыми сроками и отработкой технологии  
по ходу изготовления камеры на заводе-изго-
товителе, являлись:

•	 отсутствие защитного покрытия огне-
вой стенки камеры сгорания;

•	 щелевая смесительная головка, заим-
ствованная от ЭКС № 925 изготовления ВМЗ, 
прошедшая испытания на первом этапе;

•	 отсутствие искусственной шероховато-
сти на дне каналов тракта охлаждения на ци-
линдрическом участке камеры сгорания.

На КС ООД на стенде Центра Келдыша 
было выполнено семь автономных ОИ дли-
тельностью по 30 с. Давление в КС составляло  
~95% от номинального, температура генера-
торного газа 360…400 °С, расход кислорода на 
охлаждение от испытания к испытанию по-
степенно снижался со 134% до номинального 
100%. Часть испытаний была проведена с из-
менением соотношения расходов компонентов  
в камере, что позволило получить большой  
объем корректных результатов по оценке  
изменения характеристик ее работы: эко-
номичности рабочего процесса, разогрева  
охлаждающего кислорода, гидравлического 
сопротивления тракта охлаждения. Результаты 
испытаний КС ООД приведены в табл. 1.

Полосы с изменением цвета огневой по-
верхности камеры сгорания, возникшие по-
сле первого ОИ из-за неравномерности рас-
пыла компонентов смесительной головкой,  
в дальнейшем своих структуры и цвета почти 
не изменили. После седьмого ОИ структура 
поверхности оболочки сопла приобрела из-
менения, говорящие о начинающейся эрозии 
материала огневой стенки. На рис. 6 показано 
сравнение поверхности КС на участке около 
критического сечения и изменение ее цве-
та после первого и седьмого испытаний. Тем 
не менее, КС ООД наработала в сумме 210 с,  
сохранив целостность конструкции, что еще 
раз подтвердило реализуемость кислородного 
охлаждения камеры без колец завес внутрен-
него охлаждения горючим. 

Огневое испытание ОКС № 5, проведен-
ное в конце 2012 г. на стенде Центра Келдыша,  
завершилось аварийно из-за скрытого произ-
водственного дефекта. 

Камера Камера сгорания опытного образца двигателя

№ испытания 1 2 3 4 5 6 7

Расход топлива 
(О2 + керосин)  

в камере  
сгорания, кг/с

12,47 12,42 12,76 12,67 12,63 12,53 12,51

Расход  
компонентов 
топлива Km

2,640 2,660 2,777 2,715 2,680 2,660 2,660

Расход кислоро-
да в камере  

сгорания, кг/с
9,04 9,03 9,38 9,26 9,20 9,11 9,09

Расход  
кислорода  

в тракте охлаж-
дения, кг/с

12,10 12,10 11,49 11,70 10,70 11,70 9,20

Перепад  
давления  
в тракте  

охлаждения, 
кгс/см2 (МПа)

68,50 
(6,72)

67,70 
(6,64)

66,20 
(6,49)

65,80 
(6,45)

54,85 
(5,38)

63,00 
(6,18)

43,30 
(4,25)

Подогрев  
в тракте, °С 60,15 63,64 67,20 65,90 73,10 66,40 85,10

Коэффициент 
камеры, ϕк

0,980 0,985 0,983 0,980 0,980 0,984 0,980

Параметры испытаний камеры сгорания  
опытного образца двигателя

Таблица 1

Рис. 6. Огневая поверхность камеры сгорания опытного  
образца двигателя Э11673 после огневых испытаний:  
а — первого; б — седьмого

а)

б)
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Испытания были продолжены на ОКС 
№ 4. Ее конструкция отличалась от преды-
дущих геометрией искусственной шерохова-
тости в каналах тракта охлаждения камеры, 
измененной с целью повышения интенсифи-
кации теплообмена с учетом особенностей 
течения криогенного кислорода, а также 
уменьшением вдвое расходов горючего через 
торцы всех шнеков смесительной головки. 
На поверхность камеры после соответству-
ющей подготовки было нанесено защитное  
покрытие. 

Первая серия автономных испытаний 
ОКС № 4 была проведена в Центре Келды-
ша в июне–июле 2013 г. Было проведено три 
ОИ — одно на пониженном режиме в течение 
15 с и два на номинальном режиме продол-
жительностью по 30 с. Они показали самую 
высокую эффективность рабочего процесса  
в этой камере по сравнению со всеми другими 
испытанными (ЭКС, ОКС, КС ООД). Пере-
пад давления в тракте кислородного охлажде-
ния ОКС № 4 оказался, однако, выше, чем на 
других камерах, что связано как с изменени-
ем типа искусственной шероховатости, так  
и с замятием огневой стенки в области крити-
ческого сечения при развальцовке оболочки  
в процессе ее изготовления. 

Вторая серия испытаний ОКС № 4, про-
веденная в июне 2014 г., состояла из двух 
испытаний на номинальном режиме дли-
тельностью по 30 с, причем одно из них про-
водилось при давлении в камере сгорания, 
полностью соответствующем номинальному 
режиму работы камеры двигателя 11Д58МФ. 
Суммарная огневая наработка ОКС № 4 со-
ставила 155 с. Осмотр материальной части 
после испытаний показал, что повреждения 
огневой стенки отсутствуют, структура по-
верхности (зоны потемнения и зоны измене-
ния цвета) сформировалась при первом же 
ОИ и при последующих испытаниях практи-
чески не менялась.

Основные параметры и результаты испы-
таний опытной камеры сгорания № 4 пред-
ставлены в табл. 2.

Корректность получаемых эксперимен-
тальных результатов по коэффициенту камеры 
подтверждается обоснованными физическими 
зависимостями экспериментальных значений 
характеристической скорости и коэффици-
ента камеры ϕк от соотношения компонентов 
топлива. Достигнутое совершенство системы 
измерений и обработки параметров характе-
ризуется погрешностью определения коэф-
фициента камеры ~0,2% на последовательно 
проведенных испытаниях одного и того же  
экземпляра камеры (рис. 7). 

Коэффициент камеры ϕк ОКС № 4 на 0,53% 
выше, чем у КС ООД, что означает увеличе-
ние удельного импульса тяги на 2 кгс∙с/кг  
(19,6 м/с). Повышение эффективности работы 
камеры связано с уменьшением в два раза рас-
хода горючего через торцы всех шнеков щеле-
вой смесительной головки и соответствующего 
увеличения количества горючего, поступающего 
через устьевые отверстия.

Выводы

Всего в ноябре 2009 – июне 2014 гг. было  
изготовлено девять экземпляров камер (три 
ЭКС на ВМЗ, шесть ОКС в ОАО «Красмаш»). 
При изготовлении камер одновременно велась 
отработка технологии их изготовления, вслед-
ствие чего несколько камер имели существен-
ные и даже недопустимые отклонения от кон-
структорской документации. Тем не менее, они 
были допущены к проведению ОИ и дали  
ценные экспериментальные результаты. 

Камера Опытная камера сгорания

№ испытания 1 2 3 4 5

Расход топлива  
(О2 + керосин)  

в камере сгорания, кг/с
8,93 12,77 12,60 12,66 13,30

Расход компонентов 
топлива Km 2,985 2,720 2,675 2,670 2,764

Расход кислорода  
в камере сгорания, кг/с 6,700 9,293 9,174 9,165 9,780

Расход кислорода в  
тракте охлаждения, кг/с 12,100 10,225 10,372 11,030 11,840

Перепад давления  
тракта охлаждения,  

кгс/см2 (МПа)

68,50 
(6,72)

96,50 
(9,46)

98,20 
(9,63)

97,43 
(9,55)

106,40 
(10,43)

Подогрев в тракте, °С 60,15 70,20 65,83 61,54 67,20

Коэффициент камеры, ϕк 0,987 0,988 0,989 0,982 0,986

Параметры испытаний опытной  
камеры сгорания № 4

Таблица 2

Рис. 7. Изменение характеристик экономичности камеры  
в ходе двух последовательно проведенных огневых испытаний 
(ОИ) опытной камеры сгорания № 4: Сэксп — эксперименталь-
ные значения характеристической скорости; ϕк — коэффициент 
камеры; Кm КС — соотношение расходов компонентов в камере 
сгорания;  ◊  — ОИ № 2; ■  — ОИ № 3
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Всего было проведено 27 успешных  
автономных ОИ, суммарная наработка соста-
вила 705 с. На одной из камер — КС ООД —  
выполнено семь огневых включений длитель-
ностью по 30 с. 

По результатам автономных ОИ, проведен-
ных при давлении и соотношении расходов 
компонентов в КС, близком к номинальному, 
можно сделать следующие выводы:

•	 Экспериментально подтверждены на-
дежность и безопасность использования жид-
кого кислорода для охлаждения огневой 
стенки камеры ЖРД без колец завесного  
охлаждения горючим при высоких тепловых 
потоках в критическом сечении и соотношении 
расходов кислорода на охлаждение и в камеру 
сгорания 0,7…1,3.

•	 Состояние огневой стенки КС (отло-
жения сажи, картина от взаимодействия струй 
горючего с огневой стенкой, изменение цвета 
поверхности) определяется структурой по-
тока продуктов сгорания, формируемой пе-
риферийным кольцом смесительной головки,  
а также эффективностью работы тракта кис-
лородного охлаждения, качеством изготовле-
ния камеры и нанесения покрытия. Состояние 
огневой стенки формируется при первом же 
огневом запуске, при последующих запусках 
структура течения и состояние огневой стенки 
сохраняются.

•	 Состояние смесительной головки ОКС 
после испытаний и результаты обработки па-
раметров испытаний подтверждают работо- 
способность испытанных вариантов смеситель-
ной головки и заметное повышение экономич-
ности ее работы при уменьшении расходов  
горючего через торцы всех шнеков в два раза.

•	 Образование при испытаниях локаль-
ных дефектов с потерей герметичности огне-
вой стенки на первых вариантах камеры (ЭКС) 
связано в основном с появлением неустра-
нимых локальных дефектов тракта охлажде-
ния при изготовлении из-за неотработанности 
технологии изготовления новой конструкции  
камеры. Образование дефектов не нарушало 
работоспособности огневой стенки камеры  
и не приводило к ее катастрофическому разру-
шению, что подтверждает живучесть конструк-
ции камеры с кислородным охлаждением.

•	 Экспериментальное значение коэффи-
циента камеры ϕк ≈ 0,985…0,988, определяющего 
экономичность ЖРД 11Д58МФ, показывает  
высокое совершенство рабочего процесса на 
режимах, близких к номинальному. 

Для окончательного выбора конструк-
тивного исполнения тракта охлаждения ка-
меры предполагается изготовить и провести 
автономные огневые испытания нескольких 

экземпляров камер для уточняющих и кон-
структорско-доводочных испытаний. В на-
стоящее время завершена отработка техно-
логических процессов, принципиальных для 
качества изготовления и надежности работы 
камеры двигателя 11Д58МФ.

Автономные огневые испытания вновь  
изготавливаемых экземпляров ОКС будут 
проводиться в рамках комплексной программы 
экспериментальной отработки конструкции 
камеры маршевого двигателя 11Д58МФ.
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итоги десятилетней эксплуатации электроракетных двигательных установок

Представлены результаты работы электроракетных двигательных установок на борту 
двух телекоммуникационных космических аппаратов «Ямал-200» в течение десяти лет. 
Приводится описание двигательных установок и их основных составляющих: электроракет-
ных тяговых модулей, обеспечивающих установку космических аппаратов в рабочие точки  
на геостационарной орбите и удержание в точке стояния; аппаратуры питания и управления, 
состоящей из блока электропитания и блока автоматики тяговых модулей. Анализируются 
режимы эксплуатации двигательных установок, особенности работы тяговых модулей  
и аппаратуры питания и управления при стационарной работе, переходных процессах —  
при запуске (выходе на режим номинальной мощности) и кратковременных бросках тока анода, 
характерных для электроракетных двигателей с керамической разрядной камерой. Показа-
на стабильная работа двигательных установок в течение более десяти лет с наработкой  
на тяговых модулях более 1 100 ч при ~2 500 включениях. Приводятся результаты постоян- 
ного анализа тяги тяговых модулей по методологии, разработанной РКК «Энергия». Показана  
неизменность величины тяги за десять лет эксплуатации. 

Ключевые слова: электроракетный двигатель, тяговый модуль, огневая наработка, 
количество включений, броски тока анода, тяга тяговых модулей.
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Введение

На геостационарной орбите (ГСО) в тече-
ние более десяти лет (с декабря 2003 г.) успеш-
но реализовали гарантийный срок службы два 
телекоммуникационных космических аппарата 
(КА) «Ямал-200», созданных РКК «Энер-
гия» по заказу и при непосредственном учас- 
тии ОАО «Газпром космические системы» [1]. 
Два КА массой около 1 300 кг каждый были 
выведены в ноябре 2003 г. одним пуском  
ракеты-носителя «Протон» с разгонным бло-
ком ДМ на орбиту, близкую к геостацио-
нарной, с долготой точки выведения около  
88° в. д. и с дрейфом на запад со скоростью 
примерно 1,4 °/сут. Затем с использованием 
тяговых модулей (ТМ) двигательной установ-
ки (ДУ) КА устанавливались в рабочие точки 
49 и 90° в. д. Начиная с января 2004 г., оба КА 
были введены в штатную эксплуатацию.  
Эксплуатация осуществляется Центром управ-
ления полетами (ЦУП «Ямал») ОАО «Газпром 
космические системы».

В настоящей статье приведено описание 
одной из основных систем, обеспечивающих 
целевое функционирование телекоммуника-
ционного КА, — ДУ и ее составляющих. Приво-
дятся также результаты анализа эксплуатации 
системы электроракетных двигателей (СЭРД)  
в составе ДУ, созданной на основе стационар-
ного плазменного двигателя СПД-70, раз-
работанного ОКБ «Факел» [2]. В статьях [3, 4] 
представлены результаты работы ТМ в течение 
пяти и восьми лет после запуска КА. Специа-
листы ЦУП «Ямал» ОАО «Газпром косми- 
ческие системы» и РКК «Энергия» проводят  
постоянный анализ (на каждом маневре) рабо-
ты двигательных установок КА «Ямал-200»  
так же, как и других систем.

Объединенная двигательная установка

Объединенная двигательная установка 
(ОДУ) КА «Ямал-200» включает в себя: 

•	 СЭРД, в состав которой входят во-
семь ТМ, при этом каждый из них состоит из  
СПД-70 и блока газораспределения (БГР);

•	 12 газовых двигателей (ГД);
•	 средства хранения и подачи рабочего 

тела;

•	 блок формирования команд (БФК) ДУ. 
ТМ и ГД работают на едином рабочем 

теле — ксеноне (Xe), что отражено в назва-
нии «объединенная двигательная установка». 
Имеющиеся в составе ОДУ ГД использова-
лись только для гашения остаточных угловых 
скоростей КА после отделения его от ракеты- 
носителя и, в отдельных случаях, для управле-
ния угловым движением в процессе штатной 
эксплуатации КА.

Тяговые модули

В составе СЭРД ОДУ КА «Ямал-200» — во-
семь электроракетных ТМ, расположенных 
попарно по ребрам КА [3, 4]. Все операции по 
установке КА в рабочие точки (49 и 90° в. д.),  
разгрузке силовых гироскопов от накоплен-
ного кинетического момента выполнялись ТМ.

Описание ТМ на основе электроракетных 
двигателей (ЭРД) СПД-70 приводилось в пре-
дыдущих публикациях [3–5]. Основные номи-
нальные характеристики ТМ:
рабочее тело                                                      ксенон;
потребляемая электрическая  
мощность, Вт                                                          675;
ток разряда, А                                                         2,23;
напряжение разряда, В                                         300;
давление рабочего тела, Па                         1,72·105;
расход рабочего тела, г/с                              2,7·10–3;
удельный импульс тяги, м/с                        14 400.

Согласно технической документации на 
ТМ, ток разряда должен обеспечиваться в диа-
пазоне (2,23±0,02) А, высоковольтное напря-
жение электропитания (300±15) В, давление 
рабочего тела на входе ТМ (1,72±0,1)·105 Па. 
При этих условиях удельный импульс тяги 
ТМ не менее 14 400 м/с. 

Аппаратура питания  
и управления тяговых модулей

Аппаратура питания и управления (АПУ) 
осуществляет электропитание и управле-
ние ТМ, она состоит из блока электропитания 
(БЭП) и блока автоматики тяговых модулей 
(БАТМ), разработанных АО «АВЭКС». Важ-
ным решением является создание БЭП и БАТМ  
для работы в условиях космического вакуума  
(в негерметичном исполнении), которое было 
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реализовано еще на этапе разработки КА 
«Ямал-100» в 1990-е гг. [6]. Это было но- 
вым решением в отечественном космичес-
ком приборостроении, что с учетом условий  
эксплуатации на ГСО требовало специаль-
ного подхода к конструированию и экспе-
риментальной отработке АПУ, учитывая 
достаточно высокий уровень напряжения  
разряда в ЭРД — около 300 В. Аппаратура  
БЭП и БАТМ в составе ДУ выполняет следую-
щие задачи: 

•	 БЭП (рис. 1) предназначен для пре-
образования постоянного напряжения (28±0,5) В 
в напряжение постоянного тока (300±15) В 
для питания цепей разряда ТМ и напряжение 
переменного тока (28±0,5) В с частотой 10 кГц 
для питания электрических цепей накала 
катодов (при подготовке работы ТМ) и термо-
дросселей всех ТМ через БАТМ. Питание 
БЭП осуществляется от источника постоян-
ного тока системы электропитания КА;

•	 БАТМ (рис. 2) предназначен для приема 
внешних команд и выработки в соответствии  
с ними управляющих воздействий в виде 
коммутации электрической мощности для 
всех функциональных электрических цепей 
каждого из восьми ТМ: накала катода, нагрева 
термодросселя, включения и выключения 
электропневмоклапанов, поджига, анодно- 
катодного разряда, выдачи в систему бор-
товых измерений параметров контроля  

управляющих воздействий. БАТМ функциони- 
рует совместно с БЭП, ТМ № 1–8 и с БФК ДУ. 
Значения токов накала катода, термо- 
дросселя, разряда определяются конкретными 
настройками. Примеры величин напряжений 
питания БАТМ и разряда на протяжении  
маневра КА2 приведены на рис. 3.

БАТМ осуществляет передачу телеметри-
ческой информации о состоянии функцио-
нальных цепей ТМ с борта КА. Информация 
о работе ТМ передается с частотой опроса  
0,2 с, что позволяет проводить детальные  
исследования работы ТМ.

Специфической особенностью БАТМ, раз-
работанного АО «АВЭКС», в отличие от из-
делий других российских и зарубежных 
производителей АПУ, является то, что цепи 
питания накала катодов и термодросселей 
ТМ выполнены на переменном токе, что зна-
чительно сокращает габариты БАТМ и умень-
шает мощность тепловыделения.

В состав ОДУ входит БФК ДУ, который 
выполняет следующие задачи:

•	 выдает команды в БАТМ для управ- 
ления ТМ по сигналам, поступающим от бор-
тового комплекса управления (БКУ);

•	 усиливает команды, поступающие от 
БКУ на управление ГД;

•	 управляет агрегатами ОДУ посредст-
вом сигналов, поступающих от БКУ КА,  
преобразуя их в силовые команды. 

Рис.1. Структурная схема блока электропитания: 1 — задающий генератор; 2 — предварительный усилитель мощности;  
3 — коммутатор; 4 — устройство управления; 5 — усилитель мощности; 6 — трансформатор; 7 — выпрямитель и фильтр
Примечание. «Вкл. ЗГ1 (2)» — команда блока формирования команд двигательной установки (БФК ДУ) на включение 
задающего генератора; «Выбор ЗГ1 (2)» — команда БФК ДУ на выбор задающего генератора в контур управления 
системой электроракетных двигателей.
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Рис. 2. Структурная схема блока автоматики тяговых модулей: 1 — трансформатор; 2 — питание электропневмоклапана основного 
(резервного); 3 — выпрямитель; 4 — устройство запуска  и защиты; 5 — регулятор тока анода; 6 — измеритель тока анода; 7 — регулятор 
тока термодросселя; 8 — ток питания термодросселя основного (резервного); 9 — генератор импульсов; 10 — релейный блок; 11 — устрой-
ство коммутации; 12 — регулятор тока накала; 13 — ток питания накала катодов основного (резервного)
Примечание. U подж. — напряжение электропитания поджига  разрядной дуги в стационарном плазменном двигателе 
(СПД); U анода — напряжение электропитания анода СПД (напряжение разряда); ЭПК — электропневмоклапан;  
ТТД — ток термодросселя; ТН — ток накала катода.
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Рис. 3. Параметры электропитания блока автоматики тяговых модулей (БАТМ) и разряда в тяговых модулях (ТМ) в ходе 
маневров КА2: а — маневр № 1536 от 11.11.2009 г.; б —  маневр № 2098 от 12.03.2012 г.; 1 — напряжение питания БАТМ; 2 — напряжение 
питания разряда в ТМ

Некоторые особенности пневматической  
и электрической схем СЭРД

При проведении в JPL (США) в 1993–1994 гг. 
ресурсных испытаний двигателя СПД-100 
производства ОКБ «Факел» с электрической 
мощностью 1,35 кВт и током разряда 4,5 А (ана-
лога применяемого на КА «Ямал» СПД-70) 
после работы на одном катоде в течение более 
4  000  ч была обнаружена значительная эрозия 
корпуса «поджигного» электрода неработавшего 
(резервного) катода, который находился под 
рабочим потенциалом, и через который проис-
ходил расход рабочего тела. Наличие эрозии 
со временем привело к короткому замыканию 

и отказу этого катода [7]. Поэтому ОКБ «Фа-
кел» и РКК «Энергия» на этапе разработки  
КА «Ямал-200» рассмотрели необходимость 
исключения расхода ксенона через неработаю-
щий (резервный) катод и наличия на нем потен-
циала. Поскольку относительный вклад этих  
факторов в ТМ и АПУ СЭРД не был определен 
однозначно [7,  8], РКК «Энергия», ОКБ «Фа-
кел» и АО «АВЭКС» было реализовано разде-
ление подачи ксенона в катоды путем введения  
дополнительных клапанов в блок газораспре-
деления (БГР) ТМ. Схема БГР приведена  
в работе [4]. При эксплуатации ТМ реализуется 
попеременная (помесячно) работа стационар-
ного плазменного двигателя на катодах 1 и 2.

а)

б)
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Стойкость аппаратуры  
к внешним воздействиям

Технической документацией на ТМ, АПУ 
и ОДУ определена необходимость обеспечения 
их стойкости к электростатическим разрядам 
в космических условиях. Напряжение разряда 
определено в 20 кВ. Проверка на устойчивость 
осуществляется при наземных комплексных 
испытаниях КА. 

В целях обеспечения стока электростати-
ческих зарядов, которые могут накапливаться 
на наружной поверхности элементов СЭРД  
в условиях плазмы космического пространства 
и воздействовать на агрегаты электрической 
системы ДУ, в БАТМ предусмотрено выведе-
ние минусовых цепей анодного питания ТМ 
на корпус КА через резисторы с суммарным 
электросопротивлением (1,0±0,1) Мом после 
установки специальной внешней перемычки 
(заглушки). 

Контрольно-технологические  
испытания объединенной  
двигательной установки

Перед установкой ОДУ на КА «Ямал-200» 
проведены ее контрольно-технологические  
испытания (КТИ). КТИ осуществлялись на 
стендовом комплексе РКК «Энергия» в ваку-
умной камере, обеспечивающей при работе ТМ 
давление не выше 1,3·10–2 Па (1∙10–4 мм рт. ст.) 
[5, 6]. При КТИ составляющие СЭРД — ТМ, 
БЭП, БАТМ и БФК ДУ — находились в ваку- 
умной камере. Проведены «огневые» вклю-
чения всех восьми ТМ на каждом катоде (16 
включений) по пять минут и четыре парных 
включения по 20 мин. Были подтвержде-
ны заданные электрические параметры ТМ  
и АПУ при одиночных и парных включениях  
и готовность ОДУ к летным испытаниям. 
Управление работой осуществлялось бортовым 
комплексом управления КА.

Основные результаты работы ТМ  
на борту КА № 1, 2 «Ямал-200»

Основные показатели работоспособности 
ТМ при длительной эксплуатации, обеспе-
чивающие выполнение целевой задачи КА, — 
это количество часов работы («огневая» на-
работка) и количество включений, которые, 
по технической документации ОКБ «Факел» 
на ТМ, составляют для каждого ТМ 1 650 ч и 
2 500 включений, соответственно. Наработка 
ТМ КА «Ямал-200» за десять лет эксплуата-
ции приведена в табл. 1. Различия в значени-
ях наработки связаны как с компоновочными 

решениями по установке ТМ на КА, так и со 
значениями тяги, заложенными в алгоритм 
управления, и самим алгоритмом управления. 

При эксплуатации КА «Ямал-200» в тече-
ние десяти лет, в основном каждые 1,5 сут, про-
водились боковые маневры (удержание КА  
в точке стояния по направлению «север–юг») 
с последовательными включениями четырех 
ТМ (например, ТМ с № 1 по № 4), последу-
ющий маневр — через 1,5 сут с включения-
ми других четырех ТМ. Продолжительность 
маневра — около трех часов, работа одного 
ТМ — от нескольких минут до одного часа.  
Иногда, в соответствии с тактической необхо-
димостью, регулярность, последовательность  
и продолжительность маневров могли отли-
чаться. К примеру, при довыведении КА в рабо- 
чие точки в декабре 2003  −  январе 2004 гг. 
проводились по два восьмичасовых маневра  
в сутки при продолжительности непрерывной 
работы ТМ до двух часов, в т. ч. и при одно-
временной работе двух ТМ. В среднем два 
раза в месяц проводились трансверсальные 
маневры (коррекция положения КА в направ-
лении «восток–запад») продолжительностью 
1,0–1,5 ч с последовательными единичными 
включениями двух‑трех ТМ.

Оценки тяги ТМ

Интегральным результирующим показа-
телем работы ТМ является величина тяги, 
создаваемой ТМ и определяющей выполне-
ние маневра. Поскольку непосредственное 
измерение тяги на борту КА не проводится,  
то оценка тяги осуществляется по результа-
там комплексного анализа и обработки теле-
метрической и измерительной информации [4]. 

КА № 1 КА № 2

№  
ТМ

Огневая  
наработка, ч

Количество 
включений

№  
ТМ

Огневая  
наработка, ч

Количество 
включений

1 692 1 735 1 971 2 120

2 1 122 2 454 2 1 061 2 292

3 798 2 020 3 1 048 2 267

4 1 167 2 326 4 936 1 732

5 906 2 077 5 776 1 607

6 1 010 2 120 6 750 1 480

7 731 1 855 7 765 1 847

8 1 058 2 253 8 827 1 734

Наработка тяговых модулей КА № 1, 2  
за 10,5 лет эксплуатации

Таблица 1
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РКК «Энергия» регулярно проводятся 
расчеты по оценке параметров каждого ре-
ализованного маневра этапа удержания КА 
в рабочей точке. Для этого этапа характерно 
проведение коррекций поддержания в основ-
ном по наклонению с частотой ~1,5 сут, что 
обеспечивает достаточную мерную базу для 
оценки каждого из маневров.

Оценки величин тяг работающих ТМ нахо-
дятся в результате решения задачи определе- 
ния орбиты с использованием измеритель-
ной информации Земной станции служебного  
канала управления по измерениям отно- 
сительной дальности до КА и угломерных 
измерений телескопа Специальной астрофи-
зической обсерватории РАН, расположенной 
на пике Терскол, а также телеметрической  
информации о включениях ТМ на маневрах. 

При проведении расчетов по оценке па-
раметров маневров использовалась точная 
модель движения, учитывающая все наиболее 
весомые возмущения. Для этих расчетов спе-
циально формировались мерные базы таким 
образом, чтобы на них попадал только один 
оцениваемый маневр. Началом мерной базы яв-
лялся конец предыдущего маневра, а концом —  

начало следующего. Для боковых маневров эта 
база составляла в основном около трех суток.

В качестве примера в табл. 2 приведены дан-
ные по тягам ТМ, полученные в результате об-
работки данных определения орбиты для КА 
методом наименьших квадратов в 2013 г. Каждое 
определение орбиты сопровождалось оценкой 
качества измерительной информации. Во всех 
вариантах математическое ожидание ошибки  
измерения относительной дальности получалось 
около нуля, а среднее отклонение не превышало 
1,2 м, что подтверждает достоверность получен-
ных результатов. Указанная точность в опреде-
лении местоположения КА на орбите до и после 
маневра, при неизменной массе КА, обеспечи- 
вали достоверность полученных результатов.

В табл. 3 приведены оценки тяги в 2006, 2010  
и 2013 гг. (оценки тяги проводятся каждый год).  
В качестве априорных значений величин тяги 
ТМ при решении задачи определения орбиты  
использовались оценки этих величин, полученные 
по маневрам 2006 г. Приведены также значения 
тяги по формулярам изготовителя ТМ — ОКБ 
«Факел». Из табл.  3 видно, что за прошедшие  
восемь лет регулярных оценок существенных  
изменений тяги ТМ не произошло.

№ ТМ № катода
Количество  

оцениваемых  
маневров

Формулярное  
значение  
тяги, гс

Оценки тяги, гс Начальное  
значение  
тяги, гс  
(2006 г.)

Изменение  
оценки тяги  

относительно  
нач. знач., %

математическое 
ожидание  

величины тяги

средне- 
квадратичное  
отклонение

1
1 29 3,87 3,9865 0,04356 3,9561 0,76

2 25 3,86 3,9465 0,04051 3,9112 0,90

2
1 30 3,86 4,0754 0,04035 4,0981 –0,42

2 25 3,93 4,1179 0,02677 4,1295 –0,28

3
1 29 3,86 3,9910 0,03100 3,9279 1,60

2 26 3,84 3,9846 0,04618 3,9603 0,61

4
1 29 3,92 3,9611 0,03338 3,9464 0,37

2 26 3,95 3,9552 0,03039 3,9438 0,28

5
1 16 3,83 3,8682 0,03384 3,8934 –0,64

2 26 3,83 3,8949 0,04397 3,9086 –0,35

6
1 15 3,87 3,8137 0,04809 3,7934 0,53

2 14 3,89 3,7914 0,03854 3,8182 –0,70

7
1 16 3,93 3,8530 0,05936 3,8566 0,01

2 27 3,91 3,8557 0,04417 3,8663 –0,27

8
1 16 3,90 3,8900 0,04635 3,9043 –0,37

2 27 3,91 3,8987 0,03790 3,8737 0,64

Результаты определения тяги тяговых модулей по данным измерений (за 2013 г.)

Таблица 2



33№ 4(11)/2015  КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИИ

итоги десятилетней эксплуатации электроракетных двигательных установок

Некоторые особенности ЭРД  
при длительной работе в составе КА

Эксплуатация электроракетных ТМ на 
борту КА «Ямал-200» дает уникальную воз-
можность провести исследования работы ЭРД 
СПД-70, учитывая ее длительность (десять лет) 
и количество — 16 ТМ на двух КА со штатной 
АПУ, что невозможно в наземных условиях.  

А также важное значение имеет получение  
детальной информации, передаваемой ЦУП 
«Ямал» с борта КА. В начале каждого маневра 
включается информационный режим «микро-
скоп», обеспечивающий получение данных  
о работе ТМ три раза в секунду. Пример реаль-
ного протокола бокового маневра (коррекция 
орбиты в направлении «север–юг») приведен 
на рис. 4 (маневр № 2270 от 20.01.2013 г.). 

КА № 1 – ТМ – катод 1 КА № 2 – ТМ – катод 2

№ ТМ Fформ, гс F2006, гс F2010, гс F2013, гс Fформ, гс F2006, гс F2010, гс F2013, гс

1 3,87 3,9561 3,9662 3,9865 3,93 4,0672 4,0655 4,0689

2 3,86 4,0981 4,0907 4,0754 3,96 4,2443 4,2428 4,3063

3 3,86 3,9279 3,9910 3,9803 3,90 4,0632 4,1218 4,0862

4 3,92 3,9464 3,9808 3,9611 3,98 4,0274 4,0781 4,0539

5 3,83 3,8934 3,8969 3,8682 3,91 3,9028 3,9142 3,9260

6 3,87 3,7934 3,8059 3,8137 3,96 3,9489 3,9295 3,9637

7 3,93 3,8566 3,8202 3,8530 3,90 3,9261 3,9371 3,9315

8 3,90 3,9043 3,9278 3,8900 3,93 3,9794 3,9766 3,9897

Примечание. Fформ — формулярное значение тяги; F2006, F2010, F2013 — значения тяги в 2006, 2010 и 2013 гг., соответственно.

Рис. 4. Фрагмент протокола маневра (время — дата, ч:мин:с). Продолжительность выхода на режим «номинальной тяги» 
(2,23–0,3) А: ТМ2 — (22–23) с; ТМ4 — 17 с; ТМ1 — 11 с; ТМ3 — 13 с

Оценки тяги тяговых модулей КА № 1 и 2 «Ямал-200»

Таблица 3
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Рис. 5. Маневр № 2270 от 23.01.2013 г.: 1 — ток накала катода в дежурном режиме; ■2 — ток анода (разряда); 3■ —  ток термо- 
дросселя; ■4 — ток в цепи датчика накала катода (индикатор переменной составляющей тока разряда); 5■ — бросок тока анода

В протоколе, в разделе «Работа ТМ» приве- 
дена графа «Номинальная тяга», а также есть 
раздел «Сообщения о номинальной тяге во 
время работы ТМ». «Номинальная тяга» — это 
алгоритмическое понятие, соответствующее 
значению тока анода (2,23±0,3) А из-за воз-
можной погрешности тарировок телеметри-
ческих параметров, погрешностей датчиков, 
погрешности системы измерений и обработки 
параметров (по технической документации на 
ТМ ток анода (2,23±0,02) А). «номинальная 
тяга» при включении ТМ — это признак появ- 
ления тока анода и прохождения его через зна-
чение примерно (2,23  –  0,3  =  1,93) А. Время 
достижения этой величины индивидуально 

для каждого ТМ, как видно из протокола 
на рис. 4 (от 11 с для ТМ1 до 23 с для ТМ2), 
и стабильно (с погрешностью до 1–2 с) на  
протяжении всего времени эксплуатации. 
Сообщение о номинальной тяге во время  
работы ТМ — это признак выхода тока анода 
из броска тока анода (БТА), оно соответству-
ет значению тока (2,23  +  0,3  =  2,53)  А, что  
и означает проявление БТА.

На рис. 5 приведены графики основных 
параметров ТМ, полученные при проведе-
нии маневра № 2270 на КА2 от 23.01.2013 г.  
В типичном боковом маневре реализуются 
шесть включений четырех ТМ (длительность 
работы приведена в протоколе на рис. 4).

Броски тока анода. Специфической осо-
бенностью стационарных плазменных двига-
телей, имеющих керамическую (BN + SiO2)  
разрядную камеру, являются броски тока ано-
да (тока разряда). При работе ЭРД в составе  
КА «Ямал-200» продолжительность БТА со- 
ставляла от нескольких секунд в начале рабо-
ты двигателя (для различных двигателей от 
30 до 150 ч наработки) [3] до долей секунды 
в дальнейшем. Длительные БТА продолжи-
тельностью до 5 с для различных ТМ начи-
нались с 30…70 ч наработки и заканчивались 
при 100…170 ч [3]. Одновременно имели место  
и кратковременные БТА (менее 1 с), которые 
стали превалирующими после прекращения дли-
тельных БТА. Число их сначала достигало до  
20 за маневр на один ТМ, со временем оно умень-
шилось до одного–трех за маневр [4, 5] (рис. 6). 

Рис. 6. Количество бросков тока анода (БТА) при маневрах 
КА2 с ТМ1: а — в мае–июне 2005 г.; б — в ноябре 2013 г.
Примечание. NБТА — количество БТА за маневр.

а)

б)
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Рис. 7. Броски тока анода КА2 при выполнении маневра  № 2270 от 23.01.2013 г.: ■ —  ток анода; ■ — ток термодросселя; 
■ — отрицательные колебания токов (по данным телеметрии)  

При БТА происходит мгновенное повы-
шение тока термодросселя в соответствии  
с существующим механизмом обратной связи 
между токами разряда и термодросселя, а затем  

в течение нескольких секунд ток анода возвра-
щается к номинальной величине (рис. 7). Из-за 
их кратковременности броски тока анода не  
оказывают заметного влияния на величину тяги.

Наблюдаемые БТА наиболее вероятно свя-
заны с процессом приработки керамической 
разрядной камеры: эрозия и переконденсация 
материала внутри разрядной камеры приводит  
к кратковременным нарушениям электронно-
ионных процессов. Начало процесса состоит  
в сглаживании угловой выходной кромки ке-
рамики. Изменение скорости эрозии выходной 
кромки (BN + SiO2) по данным ОКБ «Факел» 
приведено на рис. 8. Некоторые вопросы вли-
яния состояния поверхности керамики раз-
рядной камеры в процессе эрозии на характер 
колебаний в двигателе типа СПД рассмотрены 
в работах [9, 10].

Если БТА происходят, то, как правило, 
через более чем 15 мин после включения ТМ 
(это примерно время прогрева керамики раз-
рядной камеры до ~600 °С (расчеты ОКБ 
«Факел»)). Это можно трактовать как термо-
стимулированный процесс переноса микро-
количеств осаждающихся в процессе эрозии 
фрагментов керамики и его влияния на про-
цессы в разрядной камере.

Работа катода. Одним из компонентов, 
определяющих длительную работу ТМ, явля-
ется катод, при этом в целях резервирования 
в ТМ предусмотрены два катода. В катоде,  
являющемся источником электронов (мате-
риал эмиттера — гексаборид лантана LaB6), 
на этапе подготовки к включению ТМ («де-
журный режим») в течение 150…160 с эмит-
тер радиационно нагревается током накала 
спирали из сплава W-Re27 (расчетная тем-
пература спирали — до ~1 700 °С). После 
отключения накала эмиттер нагревается 
потоком ионов ксенона. Выключение под-
жигного электрода двигателя осуществляется 
по достижении разрядным током значения 
большего или равного 0,8 А.

По документации ОКБ «Факел» на ТМ, 
величина тока накала катода в дежурном  
режиме (12±0,5) А. Процесс включения 
тока накала катода осуществляется БАТМ.  

Рис. 8. Изменение скорости эрозии (изменение радиуса) на 
срезе керамической разрядной камеры электроракетного 
двигателя М70 
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В момент включения происходит бросок тока 
от 14 до 15 А (фиксируемое телеметрией зна-
чение), в течение 2–3  с ток спадает до ~13 А.  
со временем, по мере прогрева спирали (повы-
шения ее электросопротивления), ток прихо-
дит в регламентируемый диапазон (12,0±0,5) А. 
Время выхода на значение 12,5 А для различных 

катодов ТМ имеет разброс от единиц до де-
сятков секунд. За прошедшие годы характер 
поведения тока накала не претерпел измене-
ний. На рис. 9 в качестве примера приведены 
графики токов накала ТМ 6–1 КА1 в 2005  
и 2013 гг. Характер изменения тока накала  
виден также на графиках рис. 5. 

Рис. 9. Сравнение токов накала катода (дежурный режим) тяговых модулей (ТМ)6–1 КА1: а — маневр № 405 от 20.03.2005 г.;  
б — маневр № 2320 от 18.10.2013 г.; ■ — ток накала катода; ■ — нулевой ток анода (разряда) при подготовке к включению ТМ

а)

б)
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Рис. 10. Режим запуска тяговых модулей (ТМ) КА2 при выполнении маневра  № 2251 от 16.12.2013 г. ТМ4–1: 1; 2 — ток накала  
катода, ток термодросселя в режиме подготовки к запуску; 3 — ток анода в рабочем режиме; 4 — ток термодросселя в рабочем  
режиме; 5  — ток в цепи накала катода в рабочем режиме (при выключенном накале)

Динамика выхода ТМ на рабочий режим. 
Может представлять интерес реальная дина-
мика выхода ТМ на рабочий режим. В соответ-
ствии с протоколами ЦУП «Ямал», это время 
от открытия электропневмоклапана подачи ра-
бочего тела (с одновременной подачей анодного 
напряжения) до режима «номинальной тяги». 
Алгоритмическое понятие «номинальная тяга» 
описано выше. Время выхода на «номиналь-

ную тягу» индивидуально для различных ТМ.  
Как видно из протокола маневра (см. рис. 4), 
это время от 11 с для ТМ1 до 23 с для ТМ2.  
Это типичная картина для обоих КА на раз-
личных ТМ и катодах. За прошедшие десять  
лет эти величины для каждого ТМ практически 
не изменились (с погрешностью 1–2 с). При-
мер картины запуска ТМ (по телеметрическим  
данным с борта КА) приведен на рис. 10. 

Стабильность работы ДУ. За последние 
годы проведен ряд наблюдений, подтверж-
дающих длительную стабильность работы ТМ  
КА «Ямал-200»:

•	 обычно ТМ включаются попеременно 
на катодах 1 и 2 (переходы — ежемесячно). 
В качестве проверки стабильности в тече-
ние двух лет (2011–2012 гг.) четные ТМ КА2  
(ТМ № 2, 4, 6, 8) работали только на катодах 2. 
После включений этих ТМ на катоде 1 они 
подтвердили использованные ранее режимы 
работы;

•	 как указывалось выше, в основном 
при эксплуатации попеременно выполняются 
маневры на ТМ № 1, 2, 3, 4 и ТМ № 5, 6, 7, 8  

с переменой через 1,5 сут. С целью исследования 
возможностей эксплуатации проведены циклы 
маневров, когда в течение полугода КА рабо-
тали только на ТМ № 1–4, следующее полу-
годие — на ТМ № 5–8. Изменений характера 
работы ТМ и параметров не отмечено;

•	 в табл. 4 приведена статистика по токам 
анода и токам термодросселя — регулятора 
расхода ряда тяговых модулей КА2 за все вре-
мя работы ТМ. Приведенные значения — это 
данные, усредненные с распечаток в пределах 
каждого из приведенных в таблице манев-
ров (например, маневр № 2270 — см. рис. 5).  
Видна достаточная стабильность параметров. 
Аналогичная картина и на КА1. 
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Годы № ТМ ТМ1-1 ТМ2-1 ТМ3-1 ТМ4-1 ТМ5-2 ТМ6-2 ТМ7-1 ТМ8-1

2004

№ маневра 307 275 275 275 282 327 307 308

ТА, А 2,22 2,23 2,10 2,22 2,20 2,20 2,20 2,23

ТТ, А 1,20 1,20 1,20 1,08 1,05 1,20 1,20 1,17

2005

№ маневра 395 395 506 395 457 445 438 396

ТА, А 2,20 2,22 2,19 2,23 2,20 2,21 2,20 2,20

ТТ, А 1,15 0,95 1,20 1,02 1,00 1,00 1,20 1,12

2007

№ маневра 847 844 844 852 876 914 914 904

ТА, А 2,22 2,22 2,22 2,23 2,21 2,20 2,21 2,20

ТТ, А 1,21 1,00 1,20 1,01 1,00 1,00 1,08 1,07

2012

№ маневра 2 087 2 143 2 188 2 143 2 087 2 096 2 139 2 242

ТА, А 2,20 2,20 2,20 2,22 2,20 2,20 2,20 2,20

ТТ, А 1,10 0,95 1,00 1,00 0,90 1,00 1,10 1,10

 2013

№ маневра 2 277 2 265 2 275 2 277 2 316 2 252 2 275 2 280

ТА, А 2,20 2,20 2,20 2,22 2,20 2,23 2,20 2,20

ТТ, А 1,20 0,90 1,10 1,00 0,90 1,00 1,00 1,10

Примечание. ТА — ток анода; ТТ — ток термодросселя.

Сравнение токов анода и токов термодросселя тяговых модулей  
объединенной двигательной установки КА2 в 2004−2013 гг.

Таблица 4

Выводы 

В составе двух телекоммуникационных 
космических аппаратов «Ямал-200», создан-
ных РКК «Энергия» по заказу и при непосред-
ственном участии ОАО «Газпром космические 
системы», в течение более десяти лет (с де-
кабря 2003 г.) работали двигательные установ-
ки с электроракетными тяговыми модулями, 
разработанными ОКБ «Факел», и аппаратурой 
электропитания и управления тяговыми мо-
дулями разработки АО «АВЭКС». 

Постоянный контроль и анализ работы 
электроракетных тяговых модулей, осущест-
вляемые специалистами ОАО «Газпром кос-
мические системы» и РКК «Энергия», пока-
зывают, что эти ТМ обеспечивают в течение 
более десяти лет работу телекоммуникацион-
ных КА на геостационарной орбите. Макси- 
мальная огневая наработка ТМ за 10,5 лет 
составила 1 170 ч, количество включений — 
2 450 (по документации ОКБ «Факел», гаран-
тированные значения, соответственно, 1 650 ч 
и 2 500 включений), суммарная огневая на-
работка СЭРД составила на КА1 7  480 ч, на 
КА2 — 7 090 ч, количество включений — 16 820  
и 14 970, соответственно.

За время эксплуатации продемонстриро- 
вана стабильная работа как ТМ и системы 
электроракетных двигателей, так и объединен-
ной двигательной установки в целом. Важно,  
что проведены детальные исследования работы 

партии ЭРД (16 ЭРД СПД-70) и АПУ при  
выполнении штатной работы КА в течение 
более десяти лет, включая динамику при  
запуске ТМ; кратковременные превышения 
тока анода различной длительности и частоты 
их проявления, характеризующие динамику 
приработки керамической разрядной камеры; 
регулярные расчеты тяги всех ТМ на базе 
большого числа маневров, показывающие 
практически неизменную величину тяги за 
время эксплуатации. 
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В статье представлены результаты решений ряда практических задач, возникших при 
разработке нового плазменного двигателя малой мощности и оптимизации принципиальной  
схемы с целью повышения эффективности его функционирования, а также снижения энерге-
тических затрат на генерацию тягового усилия. Представлена концепция принципиальной  
схемы плазменного двигателя с полым магнитным анодом.

Изложены результаты исследовательских работ, направленных на создание перспектив-
ных плазменных двигателей малой мощности в диапазоне 70…300 Вт, обеспечивающих повы-
шенные выходные параметры при снижении массогабаритных характеристик. В результате 
проведенных работ были разработаны двигатели малой мощности ПлаС-34 и ПлаС-40. 
Описаны итоги исследований влияния конструктивных параметров магнитной и разрядной  
систем на эффективность функционирования рассматриваемых двигателей. Определены 
особенности работы и поведение удельных параметров и характеристик плазменных двига-
телей новой схемы при различных режимах. Продемонстрированы преимущества двигателей 
типа ПлаС в сравнении с известными аналогами, а также конкурентоспособность и перспек-
тивность их применения.

Ключевые слова: малый космический аппарат, электроракетный двигатель, стацио-
нарный плазменный двигатель, тяговая эффективность, плазменный двигатель с полым  
магнитным анодом.

The paper presents the results of solutions to a number of practical problems, encountered during 
development of a new low-power plasma thruster and optimization of its configuration in order to 
improve its performance, as well as to reduce the energy cost of thrust generation. It provides  
a conceptual schematic of a plasma thruster with a hollow magnet anode.

It presents the results of studies aimed at developing advanced low-power plasma thrusters within 
the range 70...300 W, which provide improved output parameters while having  lower mass and 
dimensions. The development effort resulted in low-power thrusters PlaS-34 and PlaS-40. It describes 
the results of studies into the effects of design parameters of magnetic and discharge systems on the 
performance of the thrusters. It describes operational features and behavior of specific parameters of  
the plasma thrusters of the new system at various operating points. It demonstrates the advantages 
of the PlaS thrusters in comparison with known analogs, as well as their competitive edge and  
the promising outlook for their application.

Key words: small satellite, electric propulsion, stationary plasma thruster, thrust efficiency, plasma 
thruster with a hollow magnet anode. 
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создание плазменных двигателей малой мощности для микроспутников

гопанчук в.в. потапенко м.ю.

Введение

Одной из тенденций в современной кос-
мической отрасли является все большее рас-
ширение области применения на космических 
аппаратах (КА) электроракетных двигателей 
(ЭРД), в частности, стационарных плазмен-
ных двигателей (СПД) различной мощности. 
В настоящее время СПД применяются в сис-
темах ориентации и коррекции положения 
орбитальных группировок КА для обеспече-
ния связи, вещания, ретрансляции и дистан-
ционного зондирования Земли.

Все более активно сегодня применяются ма-
лые космические аппараты с массой до 500 кг. 
Круг решаемых ими задач постоянно расширя- 
ется, повышаются требования к различным 
подсистемам КА, в т. ч. и к самим электро-
ракетным двигательным установкам. В связи  
с этим возрастает потребность создания ЭРД  
с улучшенными тяговыми параметрами и по-
вышенной надежностью при минимальных  
его габаритах и массе.

Разработка плазменного двигателя, эффек-
тивно функционирующего при малых мощ-
ностях разряда, является достаточно сложной 
задачей из-за конструктивных ограничений, 
возникающих из-за необходимости одновре-
менного сочетания контрарных друг другу 
требований. С одной стороны, необходимо 
предельно минимизировать взаимное влия-
ние отдельных элементов магнитной и раз-
рядной систем двигателя, а с другой стороны, 
выполнить требование по миниатюризации 
конструкции.

Как известно, тяговая эффективность дви-
гателя снижается с уменьшением типоразмера 
модели. В малоразмерных моделях близость 
элементов конструкции двигателя осложняет 
формирование требуемой структуры магнит-
ного поля в рабочей области ускорительного 
канала (УК), что необходимо для осуществле-
ния процессов ионизации и ускорения рабо-
чего газа. Данная проблема является главной 
причиной невозможности достижения вы-
сокой тяговой эффективности СПД. Кроме 
того, в малых двигателях ограниченной тепло- 
проводности по конструкции затруднен  
процесс организации теплосброса. Дополни-
тельным немаловажным фактором является  
необходимость обеспечения в разрядной камере  
с относительно малым объемом равномерного 
азимутального распределения рабочего газа.

Ограничения конструкции СПД

Наиболее важным параметром, характе-
ризующим СПД, является полная электри-
ческая эффективность, которая может быть 
определена выражением:

Nтяга

Nвход

η               ,

где Nтяга — мощность, используемая для ге-
нерации тягового усилия; Nвход — мощность,  
подводимая к двигателю. 

Как известно, подводимая к двигателю 
мощность расходуется на несколько процес-
сов, что демонстрирует выражение:
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Nвход ≈ Nтяга + Nионизация + Nпотери + Nдр,         (1)

где Nионизация — мощность, используемая для 
ионизации рабочего тела; Nпотери — потери 
мощности, связанные с неэффективностью 
работы двигателя; Nдр — мощность, подводи-
мая к накалу, электромагнитам и т. д. 

Ввиду того, что для современных СПД за- 
траты энергии, подводимой к электромагнитам 
или накалу, малы в сравнении с мощностью,  
выделяемой для ионизации рабочего тела, ге-
нерации тяги и различных потерь, можно огра-
ничиться лишь тремя слагаемыми в выражении  
для подводимой к двигателю энергии [1]. Тогда, 
учитывая формулу (1), получаем выражение 
для полной электрической эффективности:

Nтягаη ≈                                        =                                        .
Nтяга+ Nионизация+ Nпотери

1
Nионизация  +

  Nпотери

Nтяга          Nтяга
1 +

Допустив, что для двигателей отношение 
Nпотери/Nтяга остается постоянным или изменя-
ется незначительно, получаем:

η ≈                                  , 
1

Nионизация

Nтяга

const +

т. е., эффективность двигателя максималь-
на при минимальных затратах мощности на 
ионизацию рабочего тела. В СПД процессы  
ионизации газа неразрывно связаны с процес-
сами ускорения. В результате этого достаточно  
сложно и практически невозможно независимо 
оптимизировать каждый из этих процессов.

Предпринимались попытки решить задачу 
оптимизации процессов ионизации путем при-
менения так называемой двухступенчатой схе-
мы СПД [2–4]. Основной задачей данной схемы 
являлась минимизация затрат на ионизацию пу-
тем введения вторичных источников ионизации.

Как показали исследования [5], типичный 
уровень затрат на ионизацию газа в 5…10 раз 
превышает теоретический минимум 12 эВ для 
ксенона и практически составляет более чем 
60…120 эВ/ион. Это означает, что бо́льшая 
часть энергии, предназначенной для иониза-
ции, теряется двигателем в виде бесполезного 
тепла и излучения.

Кроме ограничения СПД в достижении по-
вышенных значений тяговой эффективности 
на всех режимах работы, также существует  
и ограничение в достижении высокого удель-
ного импульса тяги. При работе СПД в режиме 
высокого удельного импульса тяги наблюда-
ется снижение тяговой эффективности ввиду 
роста обратного электронного тока и доли  

многозарядных ионов. Данное ограничение 
может быть снижено путем увеличения маг-
нитного поля, что предотвращает значительное 
снижение тяговой эффективности двигателя на 
режимах работы с высоким удельным импуль-
сом тяги. Другое ограничение СПД, связанное 
с режимом работы с большой тягой и низким 
удельным импульсом, является фундаменталь-
ным для работы холловских двигателей и вряд 
ли может быть решено путем оптимизации 
только магнитного поля. Таким образом, даль-
нейшее повышение тяговой эффективности на 
данном режиме работы возможно путем опти-
мизации механизмов ионизации газа незави-
симо от процессов ускорения, что, например, 
возможно частично реализовать в плазменном 
двигателе с полым магнитным анодом.

Концепция плазменного двигателя  
с полым магнитным анодом

В настоящее время широко известны две 
разновидности плазменных двигателей: СПД 
и двигатель с анодным слоем (ДАС). В нача-
ле 1990-х гг. с целью повышения эффектив-
ности ЭРД, а также для повышения уровня 
их удельных параметров и характеристик,  
в ОКБ «Факел» впервые была предложена [6]  
и апробирована в экспериментальном плаз-
менном двигателе SPT-1 новая конструк-
тивная схема двигателя с полым анодом. На 
основе полученных результатов исследова-
ний двигателя SPT-1 была разработана подоб-
ная схема плазменного двигателя с полым 
магнитным анодом (рис. 1), которому было  
присвоено наименование ПлаС [6].

Отличительной особенностью двигателей 
типа ПлаС является комбинированная разряд-
ная камера (РК), выходная часть которой обра-
зована диэлектрическими кольцами, располо-
женными в зоне наиболее интенсивного роста 

Рис. 1. Схема плазменного двигателя с полым магнитным 
анодом (ПлаС): 1 — выходные керамические кольца; 2 — полый 
магнитный анод-газораспределитель; 3 — ось двигателя
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радиальной составляющей магнитной индук-
ции Br, а ее донная часть образуется за счет вну-
тренней полости примыкающего к выходным 
кольцам полого магнитного анода-газораспре-
делителя, который электрически изолирован от 
остальных элементов конструкции двигателя.

Преимуществами такого полого магнитного 
анода являются: во-первых, возможность мини-
мизации колебаний плазмы за счет облегчен-
ного процесса замыкания электронов на анод 
из любой зоны РК и оптимизации процесса 
ионообразования за счет более эффективно-
го использования ширины УК, а, во-вторых, 
формирование оптимальной структуры маг- 
нитного поля с повышенным градиентом Br  
в канале в направлении от анода к срезу РК [7].

Выполнение РК в виде комбинации металло- 
керамических материалов позволяет сущест-
венно снизить риски аккумулирования стати- 
ческого электричества и возникновения 
электрических пробоев вдоль стенок камеры, 
что является важным при эксплуатации в усло-
виях низких температур.

В ОКБ «Факел» авторами ведется разра-
ботка плазменных двигателей с полым магнит-
ным анодом малой мощности. На рис. 2 пред-
ставлены лабораторная модель (ЛМ) двигателя 
ПлаС-34 и инженерная модель (ИМ) двигате-
ля ПлаС-40, серединный диаметр УК которых  
составляет 34 и 40 мм, соответственно.

Диапазон регулирования параметров двига-
телей ПлаС-34 и ПлаС-40 с учетом мощности 
разряда и затрат мощности на создание магнит-
ного поля, а также с учетом расхода рабочего 
тела через катод и поправки на уровень дав-
ления в вакуумной камере приведен в табл. 1.

Особенности работы плазменного двигателя  
с полым магнитным анодом

Повышение эффективности функциони-
рования двигателя является комплексной за-
дачей, требующей совместного оптимизиро-
вания его различных систем. При разработке 
изделия необходимо учитывать взаимное вли-
яние геометрических и физических параметров 
магнитной системы (МС) и РК. Для двигателя 
с полым магнитным анодом проведено исследо-
вание влияния параметров конструкции и рабо-
чего режима на его выходные характеристики. 
Наибольший интерес для изучения представ-
ляло, во-первых, определение влияния конфи-
гурации МС с новым элементом — магнитным 
анодом — на формирование фокусирующей 
геометрии силовых линий магнитного поля  
в УК, а также на эффективность работы МС  
в целом. Во-вторых, исследовалось влияние  
геометрических размеров и конфигурации  
полого магнитного анода-газораспределителя, 
являющегося также и элементом разрядной  
cистемы, на эффективность процессов образо-
вания и ускорения ионов.

Параметр
Двигатель

ПлаС-34 (ЛМ) ПлаС-40 (ИМ)

Напряжение разряда, В 120…300 100…500

Ток разряда, А 0,65…1,25 1,00…2,25

Мощность разряда, Вт 80…375 100…650

Тяга, мН* до 20 до 40

Удельный импульс тяги, с* до 1 330 до 1 880

КПД, % до 37 до 50

Цена тяги, Вт/мН* 16…21 13…18

Примечание. * − В статье наряду с единицами измерения  
в системе СИ используются и несистемные единицы, 
которые широко распространены в повседневной техни- 
ческой практике и инженерном общении, так как эти 
единицы измерения используются в ТЗ, шкалах при-
боров и являются производными от системных единиц.  
Например, вместо параметра «скорость истечения рабоче-
го тела» [м/с] используется параметр «удельный импульс 
тяги» [с]; тяга указывается в [Н]. ЛМ — лабораторная  
модель; ИМ — инженерная модель.

Рис. 2. Плазменные двигатели с полым магнитным анодом 
малой мощности: а — ПлаС-34 (лабораторная модель); б — 
ПлаС-40 (инженерная модель)

                                                  б)

                                                  а)

Основные параметры и характеристики 
двигателей ПлаС-34 и ПлаС-40

Таблица 1
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Исследование влияния магнитного поля  
двигателя с полым магнитным анодом  
на его выходные параметры

Магнитная система предназначена для 
формирования магнитного поля в УК со 
структурой, обеспечивающей нарастающий 
от анода к выходу характер радиальной со-
ставляющей индукции магнитного поля.  
Одним из условий эффективного функциони- 
рования является обеспечение в выходной об-
ласти УК максимальных магнитных полей 
порядка 20…30 мТл. Для достижения дли-
тельного ресурса и минимизации процессов 
эрозии стенок РК необходимо предельно сузить 
протяженность зоны ионизации и ускоре-
ния (ЗИУ). При этом нужно обеспечить вы-
нос максимума индукции магнитного поля 
вперед по потоку газа за срез РК и магнитные 
полюса магнитной системы двигателя для  
минимизации процессов эрозии стенок РК.

Особенностью рассматриваемой МС яв-
ляется введение нового магнитного элемен-
та (как элемента из состава анода), по форме 
подобного основному магнитному контуру 
МС, но меньшего размера. Такой магнитный 
элемент расположен напротив межполюс-
ного промежутка и позволяет сформировать  
в УК магнитное поле оптимальной конфигура-
ции. Магнитный анод позволяет одновременно  
и повысить общий уровень магнитной индук-
ции в зоне выхода из УК, и минимизировать  
его в зоне подачи рабочего газа (см. рис. 1) [8].

Расчеты магнитных полей, а также зондо-
вые измерения магнитной индукции по сере-
динной поверхности УК при различных токах 
Iк в катушках намагничивания такого двигате-
ля продемонстрировали наличие принципи-
ального эффекта — повышения общего уровня 
радиальной составляющей магнитной индук-
ции при ее неизменном, близком к нулевому, 
значении вблизи донной поверхности анода 
(рис. 3), т. е. достигается существенное уве-
личение градиента радиальной составляющей 
магнитного поля.

При этом также отмечено, что структура 
магнитного поля в ускорительном канале 
двигателя с полым магнитным анодом [9] при 
существенном увеличении намагничивающей 
силы принципиально не изменяется — кривизна 
силовых линий магнитного поля не трансфор-
мируется, а увеличивается лишь напряженность 
в локальной области.

Известно, что положительным фактором 
в структуре магнитного поля в УК является 
обеспечение близких к нулевому значению 
магнитных полей в прианодной зоне подачи 
нейтральных частиц рабочего газа. На рис. 4 

представлено распределение Br вдоль наруж-
ной и внутренней стенок РК, а также посре-
дине ускорительного канала.

Как видно из рис. 4, особенностью дви-
гателя с полым магнитным анодом является 
то, что в зоне между дном анода и границей 
начала интенсивного роста радиальной со-
ставляющей индукции (вблизи координаты 
Z  =  –3 мм) магнитные поля по всей ширине 
УК минимальны.

Кроме того, необходимо также отметить, 
что структура магнитного поля у стенок  УК 
симметрична относительно его серединной 
поверхности, что очень важно для более пол-
ного использования всей ширины канала 
для повышения эффективности процесса  
ионизации газа.

Рис. 3. Изменение радиальной составляющей магнитной индук- 
ции Br посредине ускорительного канала при различных то-
ках в катушках намагничивания: ■ — Iк = 1 А; ■ —  Iк = 1,5 А; 
■ — Iк = 2,0 А;  ■ — Iк = 2,5 А
Примечание. РК — разрядная камера.

Рис. 4. Изменение радиальной составляющей магнитной 
индукции вдоль ускорительного канала двигателя ПлаС-40: 
■ — у наружной стенки канала; ■ — посредине канала;  
■ — у внутренней стенки канала
Примечание. РК — разрядная камера. 
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Были проведены исследования по влия-
нию изменения магнитного поля в УК на тяго- 
вые параметры двигателя ПлаС-40 (рис. 5). 
Во время испытаний двигателя при изменении 
магнитного поля (при оптимизации по токам 
намагничивания на режиме при  Id =  1,25 А  
и Ud = 180 В) ток в одной группе катушек  
поддерживался постоянным на уровне 1,8 А, 
тогда как в других изменялся.

Результаты испытаний показали, что новый 
двигатель имеет относительно широкий диапа-
зон стабильной и устойчивой работы при раз-
личных сочетаниях токов в катушках намагни-
чивания, при которых уровень КПД остается  
на высоком уровне (рис. 5, а).

Было также отмечено, что при токе разря-
да Iр более 2 А происходит резкое повышение 
уровня тяги двигателя в зависимости от уров-
ня генерируемого магнитного поля (рис. 5,  б). 
Данное явление, как показали исследования, 
обусловлено сужением протяженности ЗИУ 
и ее смещением к срезу РК, что, как известно, 
способствует снижению потерь выпадающих  
на стенках канала ионов, улучшению фокуси-
ровки плазменной струи, и, в конечном итоге, 
повышению тяговых параметров двигателя.

Исследование эффективности процессов  
ионизации в разрядной камере двигателя

Уровень достигаемых тяговых и ресурсных 
характеристик любого СПД в значительной сте-
пени зависит от эффективности процессов ионо-
образования и ускорения в РК. Эффективность 

работы двигателя зависит от эффективности 
использования рабочего тела (РТ), для по-
вышения которой необходима оптимизация 
организации процессов ионизации и ускоре-
ния при помощи новой конструкции РК. Сте-
пень (полнота) ионизации РТ является одним  
из основных факторов, влияющих на КПД  
и достижение повышенного удельного импульса 
тяги. Это влияние играет наиболее существен-
ную роль при изменениях удельного импульса 
при фиксированных значениях напряжения 
разряда и расхода РТ. При стремлении обеспе-
чения полной ионизации газа в РК двигателя 
необходимы, во-первых, рациональное распо-
ложение анода относительно границы зоны 
ионизации плазмы, во-вторых, организация 
эффективного газораспределения в РК по всей 
ширине УК. При решении таких задач необхо-
димо также стремиться к обеспечению равно- 
мерной азимутальной однородности газо- 
распределения в РК не только по азимуту УК,  
но и по всему объему анодной полости.

Основным критерием для оценки исполь-
зования РТ является коэффициент пере- 
работки нейтральных атомов подаваемого РТ  
в ускоряемые ионы (часто называемый также 
коэффициентом использования РТ) [10]:

Ki = Ii /Im. ,

где Ii — ток ионов, выходящих из канала; Im.  — 
расход, выраженный в токовых единицах.

где m
.
 — расход РТ; М — масса атомов РТ (для 

ксенона М = 2,18⋅10–25 кг); e — заряд электрона.
Как известно, оптимальным считается  

режим функционирования ЭРД, когда все  
нейтральные атомы РТ однократно ионизуют-
ся, и впоследствии все образовавшиеся ионы 
ускоряются. При этом предпочтительнее,  
чтобы число попадающих на стенки ионов, 
подверженных рекомбинации, было мини-
мально, или чтобы они отсутствовали пол-
ностью (Ki ≈ 1).

В двигателе с полым магнитным анодом 
повышение эффективности процесса ионо-
образования достигается за счет дополни-
тельных каналов подачи РТ в РК двигателя,  
располагающихся на внутренней и наружной 
стенке полого анода и максимально прибли-
женных к входной по потоку газа границе 
зоны ионизации (см. рис.1). Подача рабочего 
газа вблизи границы начала зоны ионизации 
посредством дополнительных каналов впры-
ска позволяет предельно снизить вероятность 
образования многозарядных ионов и потери 
ионов на стенках [11].

Рис. 5. Зависимости параметров двигателя ПлаС-40: а  — 
КПД от тока в катушках намагничивания (◆ — регулирование 
наружной катушки, ■ — регулирование внутренней катушки);  
б  — тяги от индукции магнитного поля Br в ускорительном  
канале (■ — Iр = 1 А; ◆  — Iр = 1,5 А; ● — Iр = 2,0 А; ■ — Iр = 2,5 А)

а)

б)
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По результатам испытаний также был рас-
считан коэффициент ионизации РТ Ki. Данный 
коэффициент для двигателя ПлаС-40 изменя-
ется в диапазоне 0,65…0,90, что свидетельствует 
о неполной ионизации РТ в разрядном канале 
двигателя (рис. 6).

Необходимо также отметить, что при дан-
ных пониженных значениях коэффициента  
ионизации РТ в двигателе ПлаС-40 достига-
ются более высокие значения КПД (рис. 7).

Данный эффект, возможно, обусловлен сни-
женной интенсивностью образования ионов 
в глубине анодной полости, т. е. в той час-
ти РК, где образование ионов энергетически  

невыгодно, так как снижается вероятность их 
выхода из двигателя, минуя повторные столк-
новительные процессы. Однородность по-
тока газа по ширине канала вблизи входной 
границы зоны ионизации позволяет повысить 
интенсивность ионообразования у стенок УК 
и, тем самым, «растянуть» ядро ионообразова-
ния по ширине канала, что в конечном итоге 
положительным образом влияет на выходные 
параметры двигателя.

Существенное влияние на уровень тяги  
и удельного импульса двигателя оказывает 
форма выходной части УК. Известно, что для 
достижения высокого удельного импульса тяги 
необходимо обеспечить высокую удельную 
плотность рабочего газа в канале. Это возмож-
но путем повышения расхода газа, что ограни-
чено плотностью мощности, или уменьшения  
ширины УК. Но, в свою очередь, тяга двигателя  
в значительной степени определяется шириной 
УК в зоне ионизации.

Сочетание таких противоречивых требо-
ваний реализовано в новой конфигурации вы-
ходной части УК двигателя типа ПлаС таким 
образом, что на выходе из анодной полости для 
повышения плотности расхода в зоне иониза-
ции выполнено сужение УК с последующим 
резким расширением в зоне ускорения. Такая 
конфигурация выходной части УК позволяет 
снизить ограничение по обеспечению одно-
временно высоких значений тяги и удельного 
импульса тяги. На рис. 8 представлена зависи-
мость тяги и удельного импульса тяги двигателя 
ПлаС-40 при различной конфигурации УК  
и фиксированной мощности разряда.

Как показали испытания, профилирова-
ние стенок РК вышеописанным образом поз-
воляет повысить удельный импульс тяги при  
неизменных энергетических затратах. При 
этом, также за счет реализации резко расши-
ряющейся геометрии УК в зоне ускорения,  
достигаются и высокие значения тяги.

Рис. 8. Зависимости тяги и удельного импульса от напряжения 
разряда при различной ширине ускорительного канала ПлаС-40 
и фиксированной мощности разряда:  ◆ — 8 мм; ■ — 8/11 мм; 
▲— 8 мм; ● — 8/11 мм; 1 — тяга; 2 — удельный импульс

Рис. 6. Зависимость коэффициента ионизации рабочего те-
ла Ki от напряжения разряда: ◆ − Iр = 1 А; ■ − Iр = 1,25 А;  
▲ − Iр = 1,5 А; ● − Iр = 1,75 А; ▲ − Iр = 2 А; ■ − Iр = 2,25 А

Рис. 7. Зависимости параметров двигателя ПлаС-40 от на-
пряжения разряда: а — КПД; б — цена тяги (◆ — Iр = 1 А; ■ — 
Iр = 1,25 А; ▲— Iр = 1,5 А; ● — Iр = 1,75 А; ▲ — Iр = 2 А; ■  — Iр = 2,25 А)

а)

б)
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Сравнительный анализ двигателей  
ПлаС-34 и ПлаС-40 с аналогами

Для параметрического ряда плазменных 
двигателей типа ПлаС определены характе-
ристические соотношения подобия основных 
геометрических размеров и рабочих параме-
тров, являющихся базовыми для конфигу-
рации двигателей данной разновидности [6]. 
Для сравнительного анализа тяговых пара-
метров двигателя ПлаС-34 выбраны наибо-
лее близкие по типоразмеру СПД классиче-
ской схемы, а также  известные аналоги СПД,  
в схеме которых используется принцип «маг-
нитного экранирования» (магнитные экраны 
оторваны от магнитопровода и объединены 
перемычкой).

Двигатель КМ-32 с серединным диаметром 
УК ∅32 мм разработан ГНЦ ФГУП «Центр 
Келдыша» (г. Москва) на номинальную мощ-
ность разряда 200 Вт. Конструктивная особен-
ность данного двигателя — разрядная камера, 
выполненная по комбинированной схе-
ме: стенки донной части РК металлические,  
находятся во время работы под плавающим 
потенциалом. В области выхода из РК уста-
новлены керамические кольца, примыкающие 
к металлическим стенкам анода. Металличе-
ские стенки РК дополнительно выполняют 
функцию магнитопроводящих элементов МС 
двигателя КМ-32 [12]. В табл. 2 приведены 
основные характеристики и другого двига-
теля — HT-100 с номинальной мощностью  
разряда 100 Вт, разработанного компанией 
ALTA S.p.A. (Италия) [13]. В той же таблице 
представлены сравнительные характеристики 
указанных двигателей малой мощности  
одного типоразмера на режимах с различными 
значениями тока разряда.

Сравнительный анализ двигателей ПлаС-34, 
КМ-32 и HT-100 показывает, что на оди-
наковых или близких режимах двигатель  
с полым магнитным анодом ПлаС-34 имеет  
соизмеримые или повышенные на 3–5% удель-
ные параметры и характеристики.

Для сравнения двигателя большего типо-
размера ПлаС-40 в табл. 3 приведены параметры 
двигателя СПД-70 разработки ОКБ  «Фа-
кел», выполненного по классической схеме 
СПД, а также параметры близкого по типораз- 
меру двигателя HT-400, разработанного ком-
панией ALTA S.p.A. Разрядная камера в HT-400  
выполнена аналогично схеме известных СПД.  
Отличительной особенностью его конструкции 
является, во-первых, использование в качестве 
внутреннего и наружного источников намаг-
ничивающей силы постоянных магнитов, что,  
как известно, позволяет снизить потребляемую 

мощность, а также температуру конструкции 
наиболее критичных внутренних элементов 
двигателя. Во-вторых, магнитный экран маг-
нитной системы охватывает с внешних сторон 
керамическую разрядную камеру с магнитны-
ми зазорами относительно элементов рабочего 
магнитного контура [14].

Параметры двигателей малой мощности

Таблица 2

Параметр*
Двигатель

КМ-32 НТ-100 ПлаС-34

Напряжение разряда, В 200 200 200 200 200 200

Ток разряда, А 0,65 1,23 0,65 0,95 0,65 1,16

Анодный расход  
рабочего тела, мг/с 0,8 1,4 0,75 1,0 0,74 1,26

Катодный расход  
рабочего тела, мг/с 0,1 0,1 0,1 0,1 0,12 0,12

Мощность разряда, Вт 136 246 130 190 130 232

Тяга, мН 7,5 15,0 7,4 10,0 7,5 14,1

Удельный импульс тяги, с 854 1 000 870 945 870 1 020

КПД, % 23,2 29,0 23,4 28 25,1 31,2

Цена тяги, Вт/мН 18,3 16,4 18,1 18,3 17,3 16,4

Масса, кг — — 0,97

Наружный диаметр уско-
рительного канала, мм — — 40

Габаритные размеры, мм
(Объем, см3)

— —
100×92×85
(0,78⋅103)

Примечание. * — Значения тяговых параметров и харак-
теристик двигателей указаны с учетом расхода рабочего 
тела через катод и поправки на уровень давления в ваку- 
умной камере.

Двигатель

СПД-70 HT-400 ПлаС-40Параметр

Напряжение разряда, В 300 300 300

Ток разряда, А 2,23 2,25 2,20

Мощность разряда, Вт 669 675 652

Тяга, мН 39,2 33 41,5

Удельный импульс тяги, с 1 468 1 500* 1 470

КПД, % 43 45* 46

Цена тяги, Вт/мН 17,0 20,5 15,5

Масса, кг 2,0 1,1* 1,2

Наружный диаметр уско-
рительного канала, мм 70 62 49

Габаритные размеры, мм
(Объем, см3)

198×146×98
(2,8⋅103)

90×113×95
(1,0⋅103)*

167×100×87
(1,5⋅103)

Примечание. * — Указаны значения параметров и ха-
рактеристик анодного блока HT-400, удельный импульс  
и КПД указаны без учета расхода рабочего тела через катод  
и поправки на уровень давления в вакуумной камере.

Параметры двигателей средней мощности

Таблица 3
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Исследование инженерной модели  
ПлаС-40 показало, что в сравнении с ана-
логами одного типоразмера на одинаковых 
или близких режимах работы двигатель 
обеспечивает повышенные на 8–10% тяго-
вые параметры [15]. Кроме того, стендовые 
испытания ПлаС-40 продемонстрировали 
возможность достижения уровня удель-
ных параметров, характерного для из-
вестных плазменных двигателей большего  
типоразмера (табл. 3).

Заключение

Повышение эффективности плазмен-
ных двигателей в сочетании с их надежно-
стью достигается путем совершенствования 
конструкции известных СПД или создани-
ем плазменных двигателей принципиаль-
но новых схем. Реализованная в двигате-
ле типа ПлаС новая конструктивная схема 
продемонстрировала возможность повыше-
ния тяговой эффективности при неизмен-
ных энергетических затратах на генерацию  
тягового усилия.

В ходе исследований двигателей с полым 
магнитным анодом малой мощности ПлаС-34 
и ПлаС-40 установлено, что новые двигатели 
имеют устойчивый характер работы в более 
широком диапазоне мощности разряда. Высо-
кие тяговые параметры достигаются при раз-
личных сочетаниях токов в катушках намаг-
ничивания.

В сравнении с известными аналогами со-
измеримой рабочей мощности двигатели с по-
лым магнитным анодом ПлаС-34 и ПлаС-40 
обеспечивают:

•	 более низкие значения цены тяги;
•	 пониженный уровень колебаний тока  

и напряжения разряда;
•	 повышенный КПД.
На двигателе ПлаС-40 достигнуты высо- 

кие удельные параметры, которые обес- 
печиваются двигателем большего типораз-
мера. Применение новых двигателей типа 
ПлаС для аналогичных задач, выполняемых 
СПД, позволяет снизить массу и занимае-
мый ими объем в составе КА (как, например, 
КА серии «Ямал», EgyptSat) практически  
на ~40%.

На основании полученных результатов 
исследований двигателей малой мощности 
ПлаС-34 и ПлаС-40 определены направле-
ния последующего совершенствования дви-
гателей типа ПлаС, а также запланированы 
разработка моделей большего типоразмера  
(ПлаС-55, ПлаС-85 и ПлаС-120) и исследова-
ние их параметров и характеристик.
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История развития прикладных наук знает немало примеров, когда методы и подходы,  
разработанные для одной из них, оказываются весьма эффективными для других, на первый 
взгляд, практически с ними не связанных. Это в полной мере может быть отнесено и к задачам 
обработки и интерпретации опытных данных по результатам испытаний каких-либо  
динамических систем, в частности, бортовых систем изделий ракетно-космической техники. 

В настоящей статье с этой точки зрения рассмотрены некоторые типовые обратные за-
дачи, возникающие при оценке состояния таких систем. Показано, как в ряде часто встречаю-
щихся на практике случаев методические трудности решения обратных задач могут быть пре-
одолены посредством использования методов, разработанных в другом известном направлении 
прикладной математики — теории оптимального управления.

Ключевые слова: обратная задача, динамическая система, методические трудности, 
прикладная математика, теория оптимального управления.

There are many known examples in the history of applied sciences where methods and approaches 
developed for one field of studies turn out to be quite effective for other fields, which at first glance seem  
to be absolutely unrelated. This observation is fully applicable to problems in processing and 
interpretation of experimental data from the results of tests on some dynamic systems, in particular, 
onboard systems of rocket and space equipment. 

This paper discusses from that standpoint some of the typical inverse problems encountered when 
evaluating the state of such systems. It shows how, in a number of cases that often occur in practice, 
methodological difficulties of solving such problems can be overcome by using methods developed  
in another known area of applied math, optimal control theory.

Key words: inverse problem, dynamic systems, inverse problems, applied math, optimal control theory.
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решение обратных задач оценки испытаний изделий ркт

Введение

Задачам обработки и интерпретации опыт-
ных данных, полученных при испытаниях или 
штатной эксплуатации каких-либо систем  
и устройств, всегда уделялось большое внима-
ние, как в теоретическом, так и практическом 
плане. Среди этих задач все большее место  
занимают проблемы так называемых обрат- 
ных задач. Актуальность их решения опреде-
ляется тем, что оно позволяет дать обоснован-
ное заключение о соответствии характеристик 
математической и фактической моделей ис- 
пытываемой системы, а при возникновении 
нештатных  ситуаций (НШС) — дать оценку 
этих характеристик. Основоположниками раз-
дела прикладной математики, посвященного 
постановке и решению обратных задач, явля-
ются академик А.Н. Тихонов и его школа [1, 2]. 

Настоящая статья посвящена методам ре-
шения типовой обратной задачи, возникающей 
при испытаниях изделий ракетно-космической 
техники (РКТ) на этапе их штатной эксплуа-
тации — оценке возмущающих воздействий 
на объект регулирования. Особенностью эта-
па штатной эксплуатации является то, что,  
с одной стороны, при этом реализуются натур-
ные условия, которые невозможно, особенно 
при возникновении НШС, воспроизвести при 
моделировании в наземных условиях, а с дру-
гой — неизбежно возникающие при этом ме-
тодические трудности решения, свойственные 
пассивному эксперименту, в отличие от экспе-
римента активного, когда система может воз-
буждаться заранее выбранными тестирующи-
ми воздействиями, наиболее благоприятными  
с точки зрения решения задачи идентификации.
На этапе штатной эксплуатации такие возмож-
ности отсутствуют. В литературе по обратным 
задачам, например [3], большое внимание уде- 
ляется методам их решения в постановке актив-
ного эксперимента, в частности, формированию 
тестирующих воздействий. В то же время, реше-
нию аналогичных задач в условиях реального 
пассивного эксперимента — в условиях штатной 
эксплуатации, в т. ч. и возникновения НШС — 
уделяется существенно меньшее внимание. В не-
которой степени это обусловлено упомянутыми 

методическими трудностями решения этих об-
ратных задач. Они связаны, не в последнюю 
очередь, с необходимостью использования для 
решения таких задач численных итерационных 
методов. Именно численным методам при ре-
шении обратных задач посвящен ряд моногра-
фий [2, 4, 5]. В 2009 г. в Сибирском отделении 
Российской академии наук состоялась между-
народная конференция по теме «Теория и чис-
ленные методы решения обратных и некор-
ректных задач». Председателем оргкомитета 
конференции былпрофессор С.И. Кабанихин, 
автор одной из упомянутых монографий. 

В статье показано, как для некоторого 
типа динамических систем (допускающих  
линейную постановку)  методические трудности 
могут быть преодолены путем привлечения  
методов теории оптимального управления. Ос-
нованием для такого подхода является то, что 
обе эти задачи преследуют с математической 
точки зрения идентичную конечную цель —  
нахождение экстремума (min или max) функ-
ционала от каких-либо характеристик решае-
мой задачи. На эту аналогию обращал внима-
ние еще академик А.Н. Тихонов, рассматривая  
с единых позиций задачи интерпретации (иден-
тификации), а также —  синтеза и управления [1]. 

1. Математические модели объекта контроля, 
измерений и оцениваемых показателей  
(возмущающих воздействий)

1.1. Математическая модель контро-
лируемой системы. Одним из наиболее при-
знанных путей решения типовой обратной 
задачи — идентификации состояния дина-
мической системы — является составление  
ее математической модели и подтверждение  
по результатам испытаний соответствия (адек-
ватности) параметров этой модели расчетным 
значениям. Традиционная форма математиче-
ских моделей объектов или процессов, которые 
могут быть записаны через обычные диффе-
ренциальные уравнения, параметры которых 
подлежат идентификации, представляется  
в следующем виде (в форме Коши):

 = f(X, U, F),                                    (1)
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где X(t), U(t), F(t) — векторы (матрицы) те-
кущих координат, управления и возмущения  
с размерностями n×1, m×1, р×1, соответственно.

Весьма желательной, если возможно, яв-
ляется линеаризация этой модели посредством 
ее представления в отклонениях от опорного 
программного движения. Тогда соотношение 
(1) может быть записано в следующем стан-
дартном как для задач идентификации, так  
и теории оптимальных процессов виде:

dX
dt

= A(t)X + B(t)U + D(t)F,
              

(2)

где А(n×n) — квадратная матрица формиро-
вания состояния нестационарной линейной 
системы; В(n×m), D(n×p) — матрицы управ-
ляющих U и возмущающих воздействий F,  
соответственно.

Целесообразность перехода от формы (1)  
к форме (2) обусловлена тем, что к настоящему 
времени для линейных динамических систем 
разработаны методы решения задач оптималь-
ного управления [6–8], охватывающие различ-
ные критерии качества. Этого, к сожалению, 
нельзя сказать о нелинейных системах.

1.2. Математическая модель измере-
ний и их ошибок. Уравнение измерений также 
представляется в традиционной для теории  
оптимального управления форме:

Y(t) = C(t)X + V(t),                       (3)

где Y(l×1), С(l×n) — вектор и матрица изме-
рений, соответственно; V(l×1) — случайный  
процесс, характеризующий ошибки измерений.

Ошибки измерений V(t) каждой из состав-
ляющих вектора Y(t) также целесообразно 
представить в традиционном виде корреляци-
онной теории случайных процессов. Будем 
считать, что они представимы в форме стацио-
нарных случайных функций, удовлетворяющих 
следующим условиям:

Mν(t) = const;
Dν(t) = Kν(t, t) = Kν(0) = const;            (4)Kν(t1, t2) = Kν(t2 – t1) = Kν(τ);                                              

Kν(τ) = Kν(–τ).

В соотношении (4) Mν(t), Dν(t) и Kν(t1,  t2) — 
математическое ожидание, дисперсия и корре-
ляционная функция случайной функции V(t), 
соответственно.

Случайные функции, удовлетворяющие 
этим условиям, называются стационарными 
в широком смысле. Как показано в ряде работ 
[2,  8], затухающая составляющая их норми-
рованных корреляционных функций хорошо 
описывается одним из следующих выражений: 

r(τ) = e–a|τ|cosbτ   или   r(τ) = e–aτ2cosbτ.       (5)

Корреляционные функции такого общего 
типа (их называют экспоненциально-коси-
нусными) являются основой при описании 
стационарных случайных процессов самой 
различной природы.

1.3. Математическая модель подлежа-
щих идентификации возмущающих воздей-
ствий. Решение обратной задачи относитель-
но возмущения F(t) во многом определяется 
его математической моделью — типом множе-
ства, в котором производится поиск его зна-
чений f(t). Метод решения обратной задачи 
определения возмущающих воздействий F(t) 
во многом зависит от принятой математиче-
ской модели — типа множества, в котором 
производится поиск его значений. 

В дальнейшем предполагается, что это мно-
жество принадлежит к пространству L2(0,  T) 
вещественных функций, квадратичная метрика 
которых на временно́м интервале 0…T опреде-
ляется следующим образом:

.
         

(6)

Выбор такого пространства обусловлен 
тем, что к квадратичной метрике обычно при-
бегают при решении задач фильтрации и иден-
тификации с описанием ошибок измерений 
вида (4,  5). Как будет видно из дальнейшего, 
минимизация критерия качества (6) — метрика 
L2(0,  T) — наиболее удобна и при предлагаемом 
методе решений рассматриваемой задачи. 

Наиболее просто такие задачи решают-
ся, когда из априорных соображений возмож-
но сужение области возможных решений для  
F(t) до компактного множества М.  Возможные 
варианты решения для этого случая рассмотре-
ны, например, в [1,  2,  9], из которых наиболее 
известен и широко применяется так называе-
мый метод квазирешений. Обозначив диффе-
ренциальный оператор систем (2,  3) относи-
тельно F(t) через W, решение обратных задач 
по методу квазирешений на множестве М  
можно свести к следующему алгоритму [1, 2, 4]:

||W  – Y  || = inf {||WF – Y || : F(t)∈M}.        (7)

Когда множество М может быть представ-
лено в виде параметрического компакта с из-
вестными весовыми функциями, решение для 
F(t) сводится к обычным процедурам метода 
наименьших квадратов или максимума апо-
стериорной вероятности в соответствии с алго- 
ритмами (6, 7).

Однако далеко не всегда можно обосно-
вать справедливость сужения области воз-
можных решений до компактного множества. 
Это тем более относится к случаю возникнове-
ния возможных НШС, когда решение задачи  
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определения входных воздействий может быть 
особенно актуальным. В общем случае, поэтому, 
приходится предполагать, что возмущающее 
воздействие F(t) может иметь произвольный 
характер и, таким образом, возникает задача, 
которая по терминологии А.Н.  Тихонова от-
носится к существенно некорректным. Далее 
рассматриваются именно такие задачи, для 
решения которых в общем случае требуется 
применение итерационных численных мето-
дов [2, 4, 5].

2. Двойственность задач идентификации  
и оптимального управления 

Итак, главной задачей при идентификации 
состояния динамической системы в условиях 
пассивного эксперимента — нормальной экс-
плуатации — будем считать определение воз-
мущений (внешних воздействий на систему). 
Такие задачи, будучи существенно некоррек-
тно поставленными, в ряде случаев требуют 
для своего решения построения итерационных 
(численных) методов. Представляется целесо-
образным рассмотреть возможность их сведе-
ния к процедурам, носящим не итерационный,  
а аналитический характер, что может суще-
ственно упростить расчеты. Такие возмож-
ности, базирующиеся на известных методах  
оптимального управления, и рассматриваются 
ниже. 

Среди разработанных методов теории оп-
тимальных процессов с квадратичным крите-
рием качества есть решение так называемой 
задачи слежения, которая ставится следую-
щим образом [6, 8]. Математическая модель 
идеализированной нестационарной линейной 
системы задается в виде, идентичном приве-
денной в разд. 1 статьи (без возмущений F(t)  
и ошибок измерений V(t)):

dX
dt

= A(t)X + B(t)U;
                     (8)

Y(t) = C(t)X.
Предполагается, что система (8) является 

вполне наблюдаемой [6]. Задачей слежения 
является определение и реализация вектора 
управления U(t), который обеспечит отсле-
живание системой желаемого выходного сиг-
нала Z(t). Такая задача имеет аналитическое 
решение при минимизации следующего ква-
дратичного критерия качества, состоящего из 
двух составляющих: основного члена — вектора  
невязки (рассогласования) e(t) = Z(t) – Y(t)   
и вектора управления U(t):

I = 
1
2

[e(t)TQ(t)e(t) + U(t)TR(t)U(t)]dt,    (9)

где Q(t), R(t) — положительно определенные 
матрицы размерности (n×n) и (m×m). 

Показано [6–8], что, исходя из принци-
па максимума Л.С. Понтрягина, оптималь-
ное управление при таком критерии качества 
должно формироваться в виде суммы двух  
составляющих, первая из которых линейно  
зависит только от текущего состояния систе-
мы (вектора X), а вторая — только от значения 
желаемого выхода системы Z(t) как в текущий  
момент времени, так и в будущем, т. е.:

U(t) = –H(t)X + w(t).                   (10)

Оптимальный закон управления, следо-
вательно, является синтезом законов управ-
ления двух систем — следящей системы с от-
рицательной обратной связью (первый член)  
и программного управления, зависящего толь- 
ко от Z(t) (второй член).

Остановимся теперь на том, как методоло-
гия решения такой задачи оптимального управ-
ления может быть использована для решения 
рассматриваемой здесь обратной задачи — 
идентификации входных воздействий F(t). 
Прежде всего, отметим, что для большинства 
динамических систем с обратными связями 
деление параметров на «фазовые координа-
ты» и «управляющие воздействия» является 
условным хотя бы потому, что последние всег- 
да имеют ограниченную скорость изменения.  
В качестве примера можно привести формиро-
вание управляющих моментов при линейных 
законах управления классическими рулевыми 
агрегатами летательных аппаратов. Перенося, 
с учетом этого, управляющие воздействия U(t)  
в соотношениях (1) и (2) в состав фазовых  
координат и формируя таким образом расши-
ренный вектор состояния Х(n + m, 1) с расши-
ренной матрицей состояния A((n + m)×(n + m)), 
придем к линейному соотношению вида (8),  
а именно:

d 
dt = A(t)Х + D(t)F;

Х

Y(t) = C(t)Х,           
                 (11)

в котором под F нужно понимать не вектор 
возмущений, а вектор управления, подлежа-
щий определению. Вектор измерений Y(t),  
в который входят и управляющие воздействия 
U(t), может теперь пониматься как желаемый 
выход системы Z(t), и задача идентификации 
входного воздействия сводится, таким образом, 
к рассмотренной выше и решенной в теории  
оптимального управления задаче слежения. 

Она сводится к решению двухточечной  
краевой задачи с введением неопределенных 
множителей Лагранжа [7]. Заменяя их в со-
ответствии с (10), с учетом наблюдаемости  
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системы (11) и условий трансверсальности для 
конечного момента времени tk, значения со-
ставляющих вектора F — матрицы H(t) и век-
тора w(t) с размерностями ((n + m) × (n + m))  
и ((n + m) × 1), соответственно — определяются 
решением следующих матричных дифферен-
циальных уравнений [6, 8]. 

h = R–1DTS; w = –R–1DTg ;
S = –SA – ATS + SDR–1DTS – CTQC;

g = –(AT – SDR–1DT)g + CTQY;           (12)
S(tk) = 0; g(tk) = 0; 

F = –R–1DT(SХ + g); Х(t0) = –S–1(t0)g(t0),

где S(t) — матрица размерности ((n + m)×(n +  
+ m)); g(t) — вектор размерности ((n + m)×1).

Система (12), совместно с исходной систе-
мой (11), полностью определяет решение за-
дачи. Ее процедура состоит в интегрировании 
матричных уравнений для S и g в обращенном 
времени (t =  –τ), а затем в интегрировании  
в прямом времени исходной системы с одно-
временным вычислением F(t) по соотноше-
нию (12). Из соотношения (12) следует, что 
задача решается только в отложенном време-
ни с задержкой опытной информации на ин-
тервал tk – t0 [6].

Остановимся, для сравнения, на возмож-
ной методологии решения подобной задачи, 
прибегая к классическому методу решения об-
ратных задач. Как и выше, в разд. 1.3, где упо-
минался метод квазирешений, будем исходить 
из принятой формы операторных уравнений  
AF = X, где F — подлежащее оценке входное  
воздействие; X — вектор выходных параметров. 

Подобное соотношение для более простого 
случая — стационарной линейной системы типа 
(11), имеет следующий вид [6, 8]:

             X(t) = eAtX(0) + 
t

eA(t – t)DF(t)dt          
(13)

  

или   
t

eA(t – t)DF(t)dt = X(t) – eAtX(0).    

Таким образом, оператор А соотношения 
(13), связывающий текущие значения коорди-
нат системы X(t), известные начальные усло-
вия и возмущающее воздействие F(t), является 
интегральным уравнением Вольтера первого 
рода, т. е. принадлежит к так называемым 
вполне непрерывным операторам. Обратные 
задачи такого типа являются  существенно не-
корректно поставленными (по терминологии 
А.Н. Тихонова [1]). Избавление от некоррект-
ности, когда нет возможности представления 
класса решений для F(t) в виде компактного 
множества, достигается введением, с последу-
ющей минимизацией, так называемого сглажи-
вающего функционала I, общий вид которого 
приведен ниже в разд.  4, и аналогом которого 

в данном случае и является функционал (9). 
Процедура решения такой задачи обычно стро-
ится на численных итерационных методах 
[1,  2,  4]. Как указывает сам А.Н.  Тихонов [1],  
«…даже при вычислениях на ЭВМ это ока-
зывается трудной задачей». Это справедливо 
для большинства встречающихся на практике 
случаев, когда оказывается несостоятельной 
гипотеза компактности. С учетом этого рас-
смотренная в настоящей статье методология, 
основанная не на численных методах, а на  об-
ратной и прямой «прогонке» уравнений (12), 
имеет несомненные преимущества по сравне-
нию с классическими методами решения такого 
типа обратных задач. 

Ниже даны два примера использования ал-
горитмов слежения для решения типовых обрат-
ных задач оценки экспериментальных данных.

В первом примере использованы данные 
математического моделирования процессов 
угловой стабилизации в типовой системе управ-
ления одного из разгонных блоков РКК «Энер-
гия». Как подчеркивалось во введении, решение 
рассматриваемых в статье обратных задач может 
быть особенно актуальным при анализе НШС. 
Реальная НШС рассмотрена в разд. 3.2. 

3. Примеры решения обратных задач  
с использованием алгоритмов слежения

3.1.  Математическая модель системы 
угловой стабилизации разгонного блока.  
В качестве модели динамической системы 
взята система третьего порядка, описываю-
щая работу типового автомата угловой стаби-
лизации (АС) по каналу вращения:

 = –Cϕδδ + Mв                         (14)
t  + δ = a0ϕ + a1 ,

где ϕ, ° — угол отклонения изделия по вра-
щению; δ, ° — угол поворота управляющего  
сопла с эффективностью Сϕδ, °/c2; τ, с — приве-
денное запаздывание АС; Mв, 1/c2 — подлежа-
щий оценке возмущающий момент. Численные 
значения параметров, входящих в соотношения 
(14) при моделировании, принимались близки-
ми к их значениям, имевшим место на одном из 
разгонных блоков РКК «Энергия».

В соответствии с (11) приведем эту систему 
к канонической форме, обозначив

ϕ = X1;  = X2; δ = X3; Mв = X4              (15)

и дополнив систему (15) соотношением 4 = U,  
окончательно получим

1 = X2; 2 = –CϕδX3 + X4;                  (16)

3 = 
1
τ

(a0X1 + a1X2 – X3);  4 = U.
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В матрично-векторной форме, соответству-
ющей (11), будем иметь:

              

(17)

DT = |0    0    0    1|.                 (18)
При моделировании системы (14) было 

принято, что имеются только традиционные 
для такой системы измерения по координатам 
X1 = ϕ и X3 = δ, т. е.:

1      0      0      0

0      0      0      0

0      0      0      0

0      0      1      0
C =                                   .

               

(19)

По данным моделирования для различ-
ных вариантов воздействия Мв формировался 
в соответствии с (3) «зашумленный» вектор 
Y(t)  =  CX  +  V, где в качестве V принимался  
гауссовский шум с корреляционной матрицей  
Кν = σ2I (I — единичная матрица).

Результаты расчетов по соотношениям 
(16–19) для варианта единичного ступенча-
того воздействия приведены на рис. 1.

Можно отметить практическое совпадение 
заданных (модельных) и восстановленных 
значений как внешнего воздействия Мв, так  
и параметров модели ϕ и δ.

3.2. Пример восстановления процесса на 
входе датчика. При разбирательстве одной 
быстротекущей НШС возникла необходимость 
восстановления реального входного сигнала 
датчика давления с учетом его динамики. Ам-
плитудно-частотная характеристика этого дат-
чика хорошо интерпретируется передаточной 
функцией:

1
a3p

3 + a2p
2 + a1p +1W(p) =                                        .

          
(20)

Требуется восстановить истинное значение 
сигнала на входе датчика Xвх по измерениям 
его выхода Xвых (рис. 2) с учетом динамики  
датчика (20).

Как и в предыдущем примере, преобразуем 
выражение (20) к стандартному виду. Обозначим:

Xвых = X1; вых = X2;                   (21)
 вых = X3; Xвх = X4; вх = U.

С учетом (20) и (21) выражения для матриц  
A и D будут иметь вид:

0         0        0      0

0         0        1      0

1
a3

a1

a3 a3

1
A =                                          ;a2–       –       –

0         1        0      0                 

(22)

DT = |0    0    0    1|.                   (23)
Предполагается, что измерения имеются 

только по выходу датчика, т.  е. по Х1. Матрица 
С имеет вследствие этого следующий прос-
тейший вид:

1      0      0      0

0      0      0      0

0      0      0      0

0      0      0      0
C =                                   .

                 

 (24)

Результаты определения истинного про-
цесса Xвх на входе датчика с использованием 
соотношений (21–24) приведены на рис. 2. Ко-
эффициенты динамики а1, а2, а3 и статический 
коэффициент усиления датчика принимались 
расчетными.

Пунктиром представлен процесс, по-
лученный путем многократного численного 
дифференцирования исходного процесса. 
Оба процесса, как видно из рис. 2, близки  
друг к другу.

Рис. 1. Восстановление входного воздействия автомата 
угловой стабилизации: а — заданного ( ) и воспроизведенно-
го ( ) воздействий; б — угла отклонения изделия ϕ и поворота  
сопла δ ( 

 
— модельные данные по δ и ϕ;   — восстановлен-

ные данные) 
Примечание. Mв, 1/c2 — подлежащий оценке возмущаю-
щий момент.

а)

б)
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Как отмечалось во введении, существую-
щую методологию решения обратных задач 
нельзя считать завершенной, и требуется ис-
кать пути к ее совершенствованию. В следую-
щем разделе рассматривается один из возмож-
ных путей совершенствования методологии 
решения обратных задач, базирующейся на 
построении следящей системы. 

4. Один из путей совершенствования  
предлагаемой методологии

В разд. 2 уже говорилось, что рассматри-
ваемая задача является типичной некоррект-
но поставленной обратной задачей. Одним 
из наиболее принципиальных и до конца не 
решенных методических вопросов являет-
ся вопрос выбора весовых матриц Q(t), R(t)  
в функционале (9). Если вопрос выбора матри-
цы Q хотя бы методически ясен — она опре-
деляется корреляционной матрицей ошибок 
измерений, то вопрос выбора матрицы R куда 
менее определен. В цитируемой литературе  
по оптимальным процессам каких-то конкрет-
ных рекомендаций для выбора матрицы R не 
существует. Так, в работе [6] при изложении 
методологии решения задачи слежения этот 

вопрос вообще не затрагивается, а в другом 
специализированном издании [8] авторы при 
рассмотрении вопроса выбора матрицы R огра-
ничиваются лишь замечанием, что «при этом 
величина сигнала управления U должна нахо-
диться в разумных пределах».

Указанные трудности могут быть преодоле-
ны, если поставленную задачу рассматривать  
с позиции обратных некорректно поставленных 
задач, решая ее путем построения классического 
(по А.Н.  Тихонову) регуляризирующего опе-
ратора. Такой оператор, как указывалось выше, 
реализуется путем операции минимизации так 
называемого сглаживающего функционала I, 
записанного через основной член — норму не-
вязок  e(t) = Z(t) – Y(t) и вектора управления  
(в данном случае возмущений) U(t): 

I = || e(t) ||2 + a || U(t) ||2,                  (25)

где a > 0 — параметр регуляризации. 
Нетрудно видеть, что сглаживающий 

функционал (25) идентичен ранее введенному 
квадратичному  критерию (8) при следую-
щих значениях весовых множителей Q(t), 
R(t):  Q(t) = E — единичная матрица; R(t) = a — 
матрица регуляризации.

Если критерии (9) и (25) относить только  
к вектору рассогласований e(t), полагая  
R(t) = a = 0, то в такой постановке задача по 
определению входного воздействия оказы-
вается некорректно поставленной. Введение  
в эти критерии дополнительного ограниче-
ния на управление (возмущение) F(t) (a ≠ 0) 
и обеспечивает согласно [1,  2] перевод зада-
чи в разряд корректно поставленных. Это оз-
начает, что решение обратной задачи ищется  
теперь не на множестве F(t), а на его суже-
нии — обладающим свойством компактности  
подмножестве F(t)δ:

F(t)δ = Qδ ∩ F(t), 

где Qδ — класс элементов F(t), для которых 
норма невязки || e(t) ||  ≤ ξ меньше погрешности 
измерений.

Методология определения параметра (ма-
трицы) регуляризации a >  0 в одномерном слу-
чае рассмотрена в монографиях по обратным 
задачам [1,  2,  4]. Она исходит из использова-
ния дополнительной априорной информации 
о погрешностях измерений ξ. Предполагается 
построение итерационной (численной) про-
цедуры определения F(t) по описанным выше 
алгоритмам при последовательном увеличении 
параметра регуляризации a. Процесс заканчи-
вается при совпадении (близости) нормы невя-
зок e(t) с принятым значением погрешности ξ. 

Такая процедура, как подчеркивалось в 
разд.  2, весьма трудоемка даже при примене-

Рис.  2. Восстановление процесса на входе датчика давле-
ния: а — исходный (измеренный) процесс на выходе датчика;  
б — воспроизведенный процесс ( 

 
— процесс прямого решения)

а)

б)
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нии ЭВМ. С этой точки зрения рассмотренный 
подход для линейных нестационарных систем 
существенно упрощает методологию этих рас-
четов, поскольку позволяет свести решение за-
дачи не к численным, а, по существу, к анали-
тическим методам — «прогонкам»  матричных 
уравнений (12) в обратном и прямом  направ-
лениях. 

Заключение

В статье обращается внимание на близость 
методов решения обратных задач, возникаю-
щих при оценке результатов испытаний слож-
ных динамических систем, с методами реше-
ния классических задач теории оптимального 
управления. Показано, как использование по-
следних может оказаться весьма эффектив-
ным при решении некоторых типовых обрат-
ных задач оценки испытаний изделий РКТ,  
в т. ч. существенно некорректно поставленных 
(по терминологии А.Н.  Тихонова). Не исклю-
чено, что найдутся и другие обратные задачи,  
где окажется возможным эффективное исполь-
зование методов оптимального управления.

Основное преимущество таких подходов 
состоит в том, что они позволяют перейти от 
итерационных численных методов решения 
поставленной обратной задачи к методам, по 
существу являющимся аналитическими. Эти 
методы прошли практическую реализацию при 
решении некоторых обратных задач, примеры 
чего приведены в статье. Для них  разработаны  
универсальные методики и соответствующее 
программное обеспечение определения вход-

ных воздействий, действующих на динамиче-
скую систему заданной структуры. 
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Рассматриваются алгоритмы навигации, наведения и управления траекторией, реализован-
ные в процессе модернизации системы управления российских кораблей серий «Союз» и «Прогресс».  
Система управления базируется на корректируемой бесплатформенной инерциальной навига-
ционной системе, использующей близкую к реальной модель движения космических аппаратов.  
Модернизация алгоритмов управления обусловлена новыми возможностями навигации, связанными 
с установкой аппаратуры спутниковой навигации на кораблях и Международной космической 
станции, позволяющими начать автоматическое сближение со стартовой позиции. Приводится 
описание алгоритма наведения для расчета на борту корабля всех маневров плана встречи, учи- 
тывающего требование безопасного сближения и ограничение на скорость корабля относительно 
орбитальной станции на момент встречи. Рассматриваются возможности по реализации опера-
ции встречи по так называемым схемам «быстрой» стыковки. Представлена оценка зависимости 
границ оптимального диапазона фаз от продолжительности операции встречи для «быстрых» 
схем. Описывается стратегия расширения оптимального диапазона фаз для применяемой  
в настоящее время четырехвитковой схемы сближения с навигационным обеспечением от радио- 
контроля орбиты. Приводятся результаты реализации встречи корабля «Союз ТМА-15М»  
с МКС и моделирования сближения с использованием аппаратуры спутниковой навигации.

Ключевые слова: корабль, космическая станция, «быстрая» встреча, маневр, спутниковая 
навигация, наведение, управление.

The paper discusses algorithms for navigation, guidance and trajectory control implemented in the 
course of upgrading the control system of Russian spacecraft of Soyuz and Progress series. The control 
system is based on an adjustable strapdown inertial navigation system, using a realistic model of 
spacecraft motion. The upgrade of control algorithms was prompted by the new navigation capabilities 
provided by the installation of satellite navigation hardware onboard spacecraft and the International 
Space Station, which allow starting automatic rendezvous from the initial position. It provides  
a description of the guidance algorithm for calculating onboard the spacecraft all the maneuvers of the 
rendezvous plan, which takes into account the requirement of safe approach and constraints on the 
spacecraft velocity with respect to the orbital station during rendezvous. It discusses the feasibility 
of implementing the rendezvous operation using the so-called «quick» docking profiles. It provides an 
estimate of the relationship between the boundaries of the optimal range of phases and the duration of  
the rendezvous operation for «quick» profiles. It describes a strategy for expanding the range of phases  
for the currently used 4-orbit rendezvous profile with navigation support from radio monitoring of the 
orbit. It provides the results of the rendezvous with the ISS performed by Soyuz TMA-15M spacecraft, 
and the results of a simulation of a rendezvous using satellite navigation equipment.

Key words: spacecraft, space station, «quick» rendezvous, maneuver, satellite navigation, guidance, control.
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Принципы построения и алгоритмы системы 
управления сближением 

Система управления движением (СУД) 
российских кораблей серий «Союз» и «Прог-
ресс» с использованием бортовых цифровых 
вычислительных машин создана около сорока  
лет тому назад. С тех пор она неоднократно 
модернизировалась, расширяя свои функцио-
нальные возможности. Этапы модернизации, 
связанные с переходом на высокопроизводи-
тельный бортовой цифровой вычислительный 
комплекс (БЦВК) и современную измеритель-
ную аппаратуру, описаны в работе [1]. 

Опыт эксплуатации подтвердил правиль-
ность принципов, положенных в основу раз-
работки и проектирования СУД. В первую 
очередь это относится к базовому принципу 
построения СУД — использованию коррек-
тируемой бесплатформенной инерциальной  
навигационной системы (БИНС) [2]. БИНС 
моделирует движение активного корабля 
(АК) — как перемещение центра масс, так  
и вращение вокруг центра масс — путем числен-
ного интегрирования системы дифференци-
альных уравнений для ряда кинематических 
параметров движения. Для повышения точ-
ности навигационных параметров БИНС 

корректируется в полете по информации  
от инерциальных датчиков и датчиков внеш-
ней информации. 

Управление движением АК при сближении 
с орбитальной станцией (ОС) основывается на 
информации, получаемой от бортовой модели 
движения космических аппаратов (МДКА), 
реализованной в БЦВК. Применение методов 
диагностики первичной информации, совре-
менных методов динамической фильтрации 
для уточнения движения АК и ОС позволяет 
достичь высокой точности управления отно-
сительным движением объектов, участвующих  
во встрече. Полная информация о текущем век-
торе состояния дает возможность построить  
развитые алгоритмы управления, отвечающие 
назначенным показателям качества.

При создании системы управления сбли-
жением важнейшее значение имеет исполь-
зование современных методов управления, 
поскольку улучшение качества выполнения 
операции сближения, в первую очередь сокра- 
щение продолжительности полета от выве- 
дения до механического контакта космиче-
ских аппаратов (КА), уменьшение потребных 
затрат топлива и повышение точности прича-
ливания, должно быть достигнуто, главным 
образом, за счет оптимизации алгоритмов.
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В предлагаемой публикации рассматрива-
ются алгоритмы навигации, наведения и управ-
ления траекторией, реализованные в процессе 
модернизации системы управления, и новые 
возможности по реализации операции встре-
чи, в частности, при выполнении сближения по  
так называемым схемам «быстрой» встречи [3].

Навигационный блок системы управле-
ния сближением АК является составной  
частью БИНС. Для повышения точности нави-
гационных параметров навигационный блок  
организован по классической схеме «пре-
диктор – корректор», когда прогнозируемая 
на текущий момент времени информация  
о движении корректируется по данным изме-
рителя орбитального движения — аппаратуры 
спутниковой навигации (АСН) и измерителя 
относительного движения КА — радиосистемы 
«Курс». Динамический фильтр измерений, 
поступающих от радиосистемы «Курс» на 
заключительном участке операции встречи  
с дальности от 200 км до контакта с ОС, под-
тверждает свою эффективность в полетах  
«Союз  ТМ» и «Прогресс  М» к ОС «Мир» 
и Международной космической станции 
(МКС), начиная с 1986 г. Доработки алгорит-
мов навигационного блока обусловлены но-
выми возможностями навигации, связанными 
с установкой АСН на кораблях и МКС [4–6].

Установка АСН на борту КА позволяет  
начать автоматическое сближение АК с МКС  
со стартовой позиции. В самом деле, начальная 
информация об орбите МКС может быть по-
лучена в Центре управления полетом (ЦУП) 
либо от аппаратуры АСН-М, размещенной 
на МКС, либо по измерениям с наземных из-
мерительных пунктов на нескольких витках  
ее полета, предшествующих старту АК. На АК 
БИНС может начать функционирование со 
старта. Начальная информация о параметрах 
движения АК может задаваться в стартовой 
системе координат с геодезической точностью 
привязки. Для текущего прогнозирования 
вектора состояния может быть использована 
информация о кинематических параметрах 
движения в связанной системе координат, ког-
да информация об ориентации АК поступа-
ет с датчиков угловой скорости, информация  
о перемещениях — с акселерометров. После 
выведения на орбиту и отделения от носите-
ля АК ориентируется в расчетной орбиталь-
ной системе координат и, в принципе, можно  
начать процесс управления его движением.

Управление сближением производится на 
основе параметров относительного движе-
ния, получаемых в навигационном блоке как 
разность параметров орбитального движения 
МКС и АК. Отметим, что параметры орбиты 

АК уточняются с помощью введенного в со-
став навигационного блока динамического 
фильтра, использующего измерения от АСН, 
а текущие параметры движения МКС на бор-
ту АК определяются прогнозированием. Для 
прогнозирования орбитального движения КА 
в модели гравитационного поля Земли учиты- 
ваются все гармоники до восьмого порядка 
включительно. В качестве бортовой модели 
плотности верхней атмосферы Земли принят 
ГОСТ [7]. Выбранная модель движения КА 
совпадает с основной баллистической вычис-
лительной моделью ЦУП, используемой для 
расчетов маневров [8]. При выборе модели 
движения учтено, что уставочные значения 
векторов состояния КА могут определяться 
на основе обработки траекторных измерений 
от наземных измерительных пунктов (НИП) 
и решения задачи согласования [9] используе-
мых моделей движения на АК и в ЦУП на за-
данном интервале времени. Задача согласова-
ния МДКА решается тем быстрее (а качество 
ее решения тем выше), чем ближе бортовая 
модель движения к основной баллистической 
вычислительной модели ЦУП.

Наведение определяется [10] как схема ор-
ганизации кинематики движения центра масс 
КА. Задача наведения состоит в определении  
в детерминированной постановке программы 
полета АК к ОС, т. е. моментов приложения,  
величин и направлений поправок к скорости 
АК для решения задачи встречи. Для многовит-
ковых перелетов, использующихся для практи-
ческой реализации операции встречи [8], как 
правило, принимается, что импульсы приклады- 
ваются только на первом разрешенном витке 
и последнем витке, причем на каждом из них 
прикладывается не более двух импульсов. Фор-
мулировка «первый разрешенный виток» озна-
чает, что к началу маневрирования в БИНС АК 
введены вектора состояния ОС и АК, и постро-
ена опорная система координат. План встречи,  
таким образом, предусматривает реализа-
цию двух межорбитальных перелетов. После 
реализации импульсов на первом витке корабль 
переходит с орбиты выведения на промежу-
точную, так называемую орбиту фазирования. 
После реализации импульсов на последнем  
витке КА касается орбиты станции с заданным 
значением скорости в расчетной точке встречи.

Алгоритмы наведения на последнем витке 
предусматривают сближение с вынесенной отно-
сительно ОС точкой для предотвращения столк-
новения КА при отказе двигательной установки. 
При подлете к ОС используются эффективные 
алгоритмы асимптотического торможения, кор-
ректирующие промах по координатам и уменьша-
ющие величину относительной скорости [10, 11]. 
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Стыковка является «запланированным 
столкновением» АК и ОС с заданными харак-
теристиками относительного движения на мо-
мент механического контакта. Для того, чтобы 
они находились внутри допустимых границ, 
параметры движения должны поддерживаться 
в некоторых границах еще до контакта. При 
выходе за установленные границы должна ис-
полняться коррекция относительной скорости 
для формирования безопасной траектории.  
С дальности порядка 400 м и до контакта, при 
выполнении облета ОС для выхода к назна-
ченному стыковочному узлу и причаливания, 
используется метод управления по линии ви-
зирования. На причаливании, в частности, 
применен обеспечивающий безопасное сбли-
жение метод параллельного наведения [10]  
с периодическим обнулением угловой скоро-
сти вращения линии визирования. 

Выбор стратегии управления является од-
ной из главных задач алгоритма управления 
траекторией. На автономном участке сближе-
ния, начинающемся за виток до расчетного 
момента встречи, реализуется управление  
с обратной связью. Важнейшее значение име-
ют алгоритмы логики корректирования, опре-
деляющие момент приложения очередного 
импульса в зависимости от текущих оценок 
движения, и, в конечном счете, затраты топ-
лива на операцию встречи. Реализация кор-
ректирующих импульсов до последнего витка 
производится по «разомкнутой» схеме управ-
ления. Назначается момент времени для нача- 
ла разворота АК в требуемое положение,  
по окончании разворота включается двигатель-
ная установка. В процессе работы обеспечива-
ется стабилизация АК, выключение двигателя 
производится по сигналу акселерометра, и АК 
переводится в штатную ориентацию. 

Как и алгоритмы БИНС с коррекцией от 
радиосистемы «Курс», алгоритмы наведения 
и управления траекторией на втором пере- 
лете — с орбиты фазирования в заданную 
прицельную точку с заданным вектором ско-
рости, называемые алгоритмами автономного 
управления [8], эффективно используются 
на российских кораблях с 1986 г. Доработки 
алгоритмов наведения и управления траекто-
рией основаны на новых возможностях нави-
гации, позволяющих начать сближение АК  
с ОС с момента выведения корабля. 

Формально рассуждая, для достижения 
цели в состав алгоритмов наведения необхо-
димо добавить алгоритм расчета межорби-
тального перелета с орбиты выведения на не-
компланарную орбиту фазирования. Однако, 
поскольку параметры орбиты фазирования 
должны выбираться из условия встречи КА  

после завершения второго перелета, задача 
определения орбиты фазирования может быть 
решена только при одновременном определе-
нии двух перелетов, составляющих операцию 
встречи. При определении орбиты фазирования 
учтено ограничение на величину и направление 
относительной скорости по трансверсали к ор-
бите ОС в расчетной точке встречи. Безопасное 
сближение может быть обеспечено назначени-
ем орбиты фазирования с заданным выносом 
по бинормали в расчетный момент встречи.  
Вид траекторий сближения автономного алго-
ритма наведения в орбитальной системе коор- 
динат (ОСК) МКС представлен на рис. 1.

Основное требование, предъявляемое к алго- 
ритму операции встречи — минимизация по-
требного расхода топлива при выполнении 
заданных ограничений. Используются извест- 
ные оптимальные решения задачи межорби-
тального перелета между околокруговыми 
некомпланарными орбитами [12,  13]. При 
большой продолжительности участка фази-
рования накопившаяся ошибка относитель-
ного расположения АК и ОС вдоль дуги ор-
биты должна быть скомпенсирована к началу 
второго перелета. В соответствии со сложив-
шейся практикой, для решения этой задачи 
[8] предусматривается реализация поправоч-
ного импульса, направленного вдоль транс-
версали к орбите. Момент приложения этого 
импульса назначается за целое число витков 
до расчетного момента встречи, а для пере-
счета текущей программы встречи исполь-
зуется метод распределения импульсов оп-
тимального межорбитального перелета [10].  
Решение, полученное для линеаризованной 
модели относительного движения КА, итера- 
тивно уточняется для близкой к реальной 
МДКА, используемой для прогнозирования 
орбитального движения.

Рис. 1. Траектории сближения в орбитальной системе  
координат МКС в функции продолжительности встречи 
для начальной фазы 30°
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Коррекция фазы при реализации  
«быстрой» встречи

Алгоритм расчета плана встречи как ком-
позиции двух оптимальных межорбитальных 
перелетов, разделенных участком пассивного 
полета по орбите фазирования, имеет струк-
турное ограничение на продолжительность 
операции встречи с момента начала маневри- 
рования до прицельного момента встречи.  
Для продолжительности первого оптималь-
ного межорбитального перелета необходимо 
зарезервировать виток [13]. При сохранении 
управления с обратной связью на последнем 
витке операции, что обеспечивает преемствен-
ность алгоритма, расчетная продолжитель-
ность операции ограничена снизу двумя вит-
ками. Отметим, что ограничение обусловлено 
требованием оптимальности первого перелета. 
Если же задачу решать при более слабом огра-
ничении, что характеристическая скорость 
встречи ограничена сверху в соответствии  
с количеством топлива, которое разрешено 
потратить на операцию, то можно определить 
двухимпульсный перелет на орбиту фазиро-
вания продолжительностью менее витка.

Сверху продолжительность встречи прин-
ципиально не ограничена, и введенный в сос- 
тав программного обеспечения алгоритм 
может использоваться для обеспечения сты-
ковки модернизированных кораблей к МКС  
по традиционным схемам встречи продолжи-
тельностью 1…3 сут [8]. Настройки алгоритма, 
введенные на борт АК как полетное задание, 
позволяют при необходимости реализовать 
оптимальный перелет на заданную «парко-
вочную» орбиту в окрестности МКС.

Для известных на момент выведения АК 
параметров движения ОС и АК выбор про-
должительности схемы встречи определяется 
величиной угла между радиус-вектором ОС 
и проекцией радиус-вектора АК на плоскость 
движения станции. Этот угол принято назы-
вать фазой [8]. Для выбранного способа на-
ведения каждой продолжительности встречи 
соответствует определенный диапазон фаз,  
в котором характеристическая скорость встречи 
минимальна. Ширина диапазона оптимальных 
фаз уменьшается с уменьшением продолжи-
тельности встречи. Так, если трехсуточная схе-
ма встречи обеспечивает оптимальный расход 
топлива при любой начальной фазе на момент 
выведения АК, то для двухсуточной ширина 
упомянутого диапазона составляет примерно 
140°, для односуточной — 60° [8]. В последние 
годы появились публикации [3], описываю-
щие кинематику так называемых «быстрых» 
схем встречи для обеспечения ускоренного 

доступа к ОС через несколько витков полета 
АК после выведения (в статье [3] приведена 
библиография по данной проблеме). При на-
значении продолжительности встречи для 
российских кораблей необходимо учитывать 
наличие «глухих» витков (с 6-го по 11-й) из-за 
отсутствия связи с НИП на территории Рос-
сии. Разумно ограничиться продолжительно-
стью встречи около четырех витков, оставив 
на зону видимости пятого витка контроль за-
ключительных операций по стыковке. В этой 
же зоне видимости возможно провести измере- 
ния орбиты АК и для нештатной ситуации, 
когда стыковка не выполнена, оперативно рас-
считать маневры для повторного сближения, 
не дожидаясь зоны видимости 12-го витка.

Назначение продолжительности сближе-
ния до четырех витков требует, чтобы фаза  
на момент выведения АК находилась в преде-
лах, обеспечивающих оптимальный или хотя 
бы приемлемый расход топлива, не превыша- 
ющий заданной границы расхода. Поэтому,  
вообще говоря, до начала операции встречи 
следует предусмотреть коррекции орбиты ОС 
с целью управления фазой. В процессе экс- 
плуатации МКС регулярно проводятся кор-
рекции для поддержания рабочей высоты ее 
орбиты. Выбор моментов проведения этих кор-
рекций практически обеспечивает заданную 
фазу на момент запуска АК с достаточной 
точностью [14]. Нарушения режима форми-
рования фазы возникают при необходимо-
сти внеплановой коррекции орбиты ОС для 
уклонения от столкновения с космическим  
«мусором». В таком случае приходится ис-
пользовать отработанные в практике полетов 
схемы встречи продолжительностью 1…3 сут.

Для оценки границ диапазона фаз исполь-
зуется линеаризованная модель относитель-
ного движения КА. Верхнюю границу фазы 
определим из условия, что орбита фазирова-
ния для заданной продолжительности встречи 
совпадает с орбитой выведения. В этом случае 
первый перелет вырождается в коррекцию 
относительного движения по бинормали, реали- 
зуемую в узле, а второй плоский перелет  
с фиксированной скоростью в точке прицели-
вания определяется по методу распределения 
импульсов оптимального межорбитального  
перелета между непересекающимися орбитами. 
Для определения нижней границы диапазона 
разности фаз в качестве орбиты фазирования 
следует рассматривать орбиту со средней раз-
ностью высот, равной величине относительного 
эксцентриситета, определяемой величиной 
скорости в точке прицеливания. Одна из апсид 
орбиты фазирования касается орбиты ОС  
в точке прицеливания, другая определяется  
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максимальной разностью высот между АК  
и ОС на линии хомановских перелетов и рав-
на 4Vпр /ωОС. Здесь Vпр — величина скорости  
в точке прицеливания, ωОС — орбитальная 
угловая скорость ОС.

На рис. 2 представлены оценки верхней 
 и нижней Ф(Т) границ диапазона фаз  

в функции продолжительности перелета Т.  
За начало отсчета Т принят момент приложе-
ния первого из импульсов программы встречи.

Численные оценки для орбит выведения 
отечественных кораблей с целью встречи  
с МКС определяют скорость уменьшения 
верхней границы диапазона как 13° за виток. 
Принимая величину прицельной скорости  
Vпр = 12,5 м/с, находим, что скорость уменьше-
ния нижней границы ~1,4° за виток. В насто-
ящее время для реализации «быстрой» стыковки 
используется навигационное обеспечение по-
лета АК по данным измерений с НИП, обраба-
тываемых ЦУП. Аппаратура АСН-К, установ-
ленная на АК, проходит тестовые испытания. 
Для формирования вектора состояния АК  
проводятся измерения в зоне видимости пер-
вого полетного витка после выведения. Уставки 
для режима сближения закладываются в на-
вигационный блок АК в зоне видимости НИП 
второго витка. В качестве момента начала  
маневрирования естественно принять конец 
зоны видимости на втором витке. Задержка  
исполнения программы встречи уменьшает диа-
пазон оптимальных фаз на момент выведения.

Рассмотрим характерный пример. Пусть  
в качестве продолжительности встречи, отсчиты- 
ваемой от момента отделения АК от ракеты- 
носителя (РН), принято четыре витка. Диапазон 
допустимых фаз на момент выведения ϑв = 0 
определяется как отрезок [Ф(Т), ] для  
Т = 4 витка, как показано на рис. 2. Примем, 
что реализация импульсов собственно про-
граммы встречи начинается за 2,25 витка до 
расчетного момента встречи ϑпр, т. е. с задержкой  
ϑ1 – ϑв = 1,75 витка. Величина диапазона допус-
тимых фаз ∆Ф0 на момент выведения определя- 
ется значением ∆Ф для Т = ϑпр – ϑ1 = 2,25 вит- 
ка, и уменьшается из-за задержки примерно  
на 19° по сравнению с диапазоном, определен-
ным для Т = 4 витка. Для фазы Ф0, находящейся 
внутри диапазона ∆Ф0 на момент выведения, 
маневр встречи начинается с фазы, находя-
щейся внутри диапазона допустимых фаз,  
определенного для ϑ1 = 1,75 витка.

Для начальной фазы Ф1 на рис.  2, нахо-
дящейся вне диапазона ∆Ф0, после пассив-
ного полета по орбите выведения к моменту  
ϑ1 = 1,75 витка фаза уходит за нижнюю границу 
Ф(Т). Предлагается [3] на первом витке полета 
АК уменьшить скорость изменения фазы так, 
чтобы к началу операции встречи разность фаз 
оставалась в диапазоне, определенном для про-
должительности встречи Т = 2,25 витка. Умень-
шение скорости изменения фазы достигается 
подъемом средней высоты орбиты АК. Реали-
зуется следующая стратегия полета. После 
прохождения зоны видимости первого витка, 
где производятся измерения орбиты АК, до 
начала зоны видимости второго витка реали- 
зуется двухимпульсный маневр на подъем 
орбиты, в результате которого АК переходит 
на промежуточную орбиту фазирования. На 
рис.  2 представлена зависимость фазы Ф1 от 
последовательного исполнения импульсов 
маневра. Двухимпульсный маневр с транс-
версальными импульсами рассчитывается 
ЦУП по известным параметрам орбиты ОС  
и номинальным параметрам орбиты выведе-
ния. В зоне видимости второго витка на борт  
АК закладывается вектор состояния, получен-
ный по измерениям на первом витке с учетом 
реализованного маневра на подъем орбиты. 

Предложенная стратегия полета практиче-
ски не приводит к увеличению затрат топлива 
на операцию для фазы Ф1 по сравнению с вари- 
антом, когда начальная разность фаз равна 
Ф0, и маневр подъема орбиты АК не нужен. 
Стратегия реализована в нескольких полетах 
кораблей «Прогресс  М-М» и «Союз  ТМА»  
с навигационной поддержкой от службы радио-
контроля орбиты (РКО) и ЦУП до перехода 
на навигационное обеспечение от АСН.

Рис.  2. Границы диапазона оптимальных фаз Ф в функции 
продолжительности встречи T: 1 — два импульса на подъем  
орбиты; 2 — орбита выведения; 3 — момент выведения
Примечание. Подъем орбиты после 0,5 витка фазирования 
расширяет допустимый диапазон разностей фаз.  — 
верхняя граница диапазона фаз; Ф(Т) — нижняя граница 
диапазона фаз; Т — продолжительность перелета косми-
ческого аппарата в точку встречи. 
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Результаты реализации  
и моделирования «быстрой» встречи 

Рассмотрим реализацию описанной стра-
тегии на примере типовой встречи продол-
жительностью четыре витка корабля «Союз  
ТМА-15М» с МКС 24 ноября 2014 г. Отделе-
ние АК от РН — в 00 ч 10 мин 02 с. Начальная 
фаза на момент отделения — 25,76°. Посколь-
ку фаза на момент отделения АК от РН на- 
ходится вне диапазона допустимых фаз ∆Ф0, 
целесообразно исполнение маневра подъема 
орбиты АК на первом витке полета. Цикло-
грамма основных событий встречи представ-
лена на рис. 3.

Предварительная программа наведения, по-
лученная ЦУП на основе априорной информа-
ции о номинальной орбите выведения корабля 
«Союз ТМА-15М», приведена в табл. 1.

Прежде всего отметим, что компоненты  
импульсов по бинормали к орбите отсутствуют, 
поскольку фактическая ошибка по наклоне-
нию определяется по результатам измерений. 

Далее, два трансверсальных импульса (36,11  
и 30,11 м/с) на подъем орбиты, реализуемые на 
первом и втором витках, в сумме требуют более  
половины топлива, отводимого на всю опера-
цию. Это обусловлено коротким интервалом из-
менения фазы (примерно виток) между началом 
маневра на подъем орбиты АК и концом зоны 
видимости второго витка, когда начинается ма-
неврирование по фактическим параметрам АК.

Программа наведения для встречи, рассчи-
танная и реализованная в автоматическом ре-
жиме функционирования СУД, начинающемся  
с момента начала маневрирования ТН (35  мин 
от начала второго витка), представлена в табл. 2.

Сравнивая данные табл. 1 и 2, следует  
отметить перераспределение величин импуль-
сов, реализуемых после приложения первых 
двух импульсов, решающих задачу подъема 
орбиты АК. Это обусловлено использованием 
в расчетах для табл. 2 фактической орбиты вы-
ведения вместо номинальной, которая использо- 
валась для результатов табл. 1. Траектория  
относительного движения в орбитальной 
системе координат МКС выделена на рис. 4  
черным цветом с надписью «4 витка — РКО».

Время вкл., 
ч:мин:с Виток Аргумент 

широты, °
Импульс, 

м/с Курс, ° Тангаж, °

00:46:10 1 229,3 36,11 0 0,00

01:29:55 2 44,4 30,11 0 0,00

02:05:05 2 183,8 7,00 0 0,00

02:35:28 2 303,7 7,00 0 0,00

03:50:41 3 239,8 1,78 0 –0,14

04:36:03 4 58,2 22,24 0 –1,73

05:22:14 4 239,9 12,50 0 0,00

Рис. 3. Циклограмма четырехвитковой встречи с навигационным обеспечением от радиоконтроля орбиты
Примечание. НИП — наземный измерительный пункт; V — импульсы; РКО — радиоконтроль орбиты; ВС — векторы 
состояния; T — момент времени.

Время вкл., 
ч:мин:с

Аргумент широты, 
витки от Тн

Импульс, 
м/с Курс, ° Тангаж,°

02:23:30 0,3399 6,36 337,52 –0,46
03:06:17 0,8079 10,64 22,48 0,46
03:50:49 1,2949 7,61 0,00 0,00
04:36:31 1,7949 20,11 0,00 0,00
05:22:14 2,2949 12,50 0,00 0,00

Предварительная программа наведения 

Таблица 1

Программа наведения  
автоматического режима встречи

Таблица 2
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Представляют интерес результаты моде-
лирования встречи по измерениям от АСН-К, 
поступающим на вход навигационного блока. 
Поскольку начальная фаза 25,76° на момент  
отделения «Союз ТМА-5М» находится в диа-
пазоне допустимых фаз ∆Ф0 для продолжитель-
ности встречи четыре и три витка, рассмотрим 
эти варианты встречи с навигационным обеспе-
чением от АСН. Циклограмма основных событий 
трехвитковой встречи представлена на рис. 5.

Как следует из циклограммы, расчет и 
реализация программы встречи начинают-
ся после проведения достаточного количе-
ства измерений АСН и построения на борту 
опорной ОСК примерно через 20 мин после 
отделения АК от РН. Для формирования 
орбиты фазирования отведен виток полета.  

Расчетное начало маневрирования с поддерж-
кой от радиоаппаратуры «Курс» назначается  
за 96 мин до момента прицеливания (расчет-
ной точки встречи). 

Результаты расчета программы трехвит- 
ковой встречи представлены в табл. 3.

Следует заметить, что начальная фаза 
по выведению близка к верхней границе диа- 
пазона оптимальных фаз, поэтому орбита 
фазирования близка к орбите выведения,  
и более 80% расхода топлива приходится на 
традиционный автономный участок сближе- 
ния с радиосистемой «Курс». Траектория пере-
лета в ОСК МКС на рис. 4 выделена красным  
цветом и надписью «3 витка — АСН-К».

Циклограмма четырехвитковой встречи  
с навигационным обеспечением от АСН-К от- 
личается от циклограммы трехвитковой встре-
чи, увеличенной на виток продолжительностью 
пассивного полета по орбите фазирования.

Рис. 5. Циклограмма трехвитковой встречи с навигационным обеспечением от аппаратуры спутниковой навигации на корабле
Примечание. НИП — наземный измерительный пункт; V — импульсы; ВС — векторы состояния; АСН-К  — аппаратура 
спутниковой навигации; T — момент времени.

Время вкл., 
ч:мин:с

Аргумент широты, 
витки от Тн

Импульс, 
м/с Курс, ° Тангаж, °

00:52:05 0,4436 14,04 341,57 –0,30

01:34:16 0,9122 7,26 18,43 0,30

02:16:59 1,3870 35,64 0,00 0,00

03:02:00 1,8870 48,14 0,00 0,00

03:47:00 2,3870 12,50 0,00 0,00

Рис. 4. Траектории сближения в орбитальной системе  
координат Международной космической станции
Примечание. РКО — радиоконтроль орбиты; V — импульсы; 
АСН-К — аппаратура спутниковой навигации.

Программа наведения для трехвитковой  
встречи с навигацией от аппаратуры  
спутниковой навигации на корабле

Таблица 3
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Результаты расчета программы четырех-
витковой встречи представлены в табл. 4.

Отметим, что для продолжительности че-
тырехвитковой встречи орбита фазирования 
располагается выше, чем для трехвитковой 
встречи, и топливо расходуется более равно-
мерно. Траектория перелета в ОСК МКС на 
рис. 4 выделена синим цветом и надписью 
«4 витка — АСН-К».

Выводы

В процессе модернизации отечественных 
кораблей реализуется тенденция к переносу 
функций управления сближением от наземных 
служб на борт АК, обусловленная как созда-
нием новых бортовых алгоритмов наведения, 
позволяющих рассчитать программу полета  
от выведения до расчетного момента встре-
чи, так и установкой на АК АСН, позволяю-
щей определить текущие параметры орбиты  
корабля без использования НИП.

Введенные в состав программного обеспе-
чения СУД алгоритмы управления позволяют 
обеспечить сближение модернизированных ко-
раблей с МКС с момента выведения до механи- 
ческой стыковки как по традиционным схе-
мам встречи продолжительностью 1…3  сут, 
так и по схемам «быстрой» встречи за три-
четыре полетных витка. Для навигационно-
го обеспечения операции сближения могут 
использоваться как измерения от НИП, так  
и измерения от АСН на кораблях и МКС. Рас-
чет программы встречи производится на бор-
ту корабля, и процесс сближения реализуется  
автономно, без вмешательства наземных служб. 
Минимальный контроль ЦУП может быть 
предусмотрен на этапе причаливания к МКС.
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В настоящее время широко применяются плоские активные фазированные антенные 
решетки (АФАР) космического базирования для решения задач обеспечения радиолокации 
и персональной спутниковой связи. Как правило, АФАР имеют рабочие поверхности боль-
шой площади. Проектируемые современные космические аппараты, содержащие АФАР, для 
поддержания ориентации используют силовые гироскопы. В работе рассматривается воз-
можность использования АФАР существующих конструкций в качестве магнитного исполни-
тельного органа для разгрузки силовых гироскопов от накопленного кинетического момента. 
В процессе взаимодействия собственных магнитных моментов токовых контуров электро-
питания излучателей решетки с магнитным полем Земли создается управляющий момент, 
противоположно направленный накопленному кинетическому моменту в системе силовых 
гироскопов. Значения собственных магнитных моментов зависят от функционального пред-
назначения АФАР и принятых конструкторских решений, связанных с протеканием  
токов по цепям первичного и вторичного электропитания. Преимущество применения АФАР  
в качестве исполнительных органов заключается в том, что они не требуют дополнительного 
увеличения массы космического аппарата для проведения динамических операций.

Ключевые слова: фазированная антенная решетка, силовые гироскопы, кинетический  
момент, магнитный момент, управляющий момент, магнитный исполнительный орган.

At the moment, space based flat phased antenna lattices (PAL) have found broad application 
for the problem solving of provision of personal satellite communications. Normally, PALs have large 
square working surfaces. Modern spacecrafts under design with PAL use powered gyroscopes for 
orientation maintenance. This article looks into possibility of PAL use (existing designs) as magnetic 
actuator for unloading of kinematic momentum. In the process of interaction between intrinsic 
magnetic moments of the current loops of the array power supply and the Earth magnetic field, 
a control moment is generated  which is directed oppositely to kinetic moment accumulated in the 
system of control moment gyros. The values of the intrinsic magnetic moments depend on the intended 
functionality of the PAL and the implemented design solutions related to current flows in the 
primary and secondary power supply circuits. The advantage of using PAL as final control devices 
consists in the fact that they do not require any additional increases in the mass of the spacecraft  
in order to conduct dynamic operations.

Key words: the phased antenna lattice, powered gyroscopes, kinetic moment, magnetic moment, 
control moment,  module, emitter.
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использование фазированной антенной решетки

КОВТУН В.С. КОЧЕРГИНА М.Н.

Предлагаемое техническое решение заклю-
чается в использовании токовых контуров, 
применяемых для питания приемопередаю-
щих модулей (ППМ) активных фазированных 
антенных решеток (АФАР) космических аппа-
ратов (КА), в задачах управления движени-
ем КА относительно центра масс. Указанные 
контуры, обладающие собственными управля-
емыми магнитными моментами, при взаимо- 
действии с магнитным полем Земли (МПЗ) 
создают магнитные управляющие моменты.  
В свою очередь, управляющие моменты пред-
лагается использовать для разгрузки силовых 
гироскопов (СГ) от накопленного кинетичес- 
кого момента по аналогии c магнитными  
исполнительными органами (МИО).

Описание конструкции  
фазированной антенной решетки 

Первичным элементом АФАР являются  
излучатели радиосигнала [1]. Круговая управ-
ляемая (переключаемая), левого или правого 
направления вращения, поляризация излуче- 
ния и приема сигналов может быть получе-
на в системе ортогонально поляризованных  
излучателей с совмещенным фазовым центром. 
Примером такой системы является излучатель 
на основе плоского прямоугольного волновода  
с размещенными внутри него четырьмя диско-
выми излучателями (рис. 1).

В другом варианте излучатель представ-
ляет собой металлическую пластину в виде 
четырехлучевой звезды, размещенную над 
проводящим экраном (рис. 2). Возбуждение 
излучателя производится в вершинах ее лучей. 

При этом вершины лучей, расположенных  
на одной диагонали, возбуждаются противо-
фазными сигналами. 

Построение АФАР осуществляется из пане-
лей, состоящих из набора модульных эле-
ментов (рис. 3). Каждый модульный элемент  
состоит из антенного полотна, выполненного  
в виде многослойной печатной платы, разделен-
ного на ячейки (в качестве примера: всего 64 
квадратных ячейки, с размещением 8×8). Внеш-
ний вид рабочей поверхности модулей зави-
сит от набора излучателей одного из видов,  
примеры которых представлены на рис. 1, 2. 
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проектированию РКК «Энергия», e-mail: vladimir.s.kovtun@rsce.ru
KOVTUN Vladimir Semenovich — Candidate of Science (Engineering), Chief Specialist for systems 
engineering at RSC Energia, e-mail: vladimir.s.kovtun@rsce.ru

КОЧЕРГИНА Марина Николаевна — инженер 2 категории РКК «Энергия», e-mail: post@rsce.ru
KOCHERGINA Marina Nikolaevna — Engineer 2 category at RSC Energia, e-mail: post@rsce.ru

Рис. 1.  Излучатель  на  основе  отрезка  прямоугольного  волновода
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На примере устройства, реализующего 
метод формирования диаграммы направлен-
ности плоской АФАР, обеспечивающего низ-
кий уровень бокового излучения сигнала, 
рассмотрим размещение токовых контуров, 
применяемых для питания ППМ [2]. Для 
этого в каждой ячейке модульного элемента 
разместим ППМ, содержащий излучатель, 
согласующую цепь, усилитель мощности  
(являющийся основным потребителем электро- 
энергии), аттенюатор и фазовращатель. 
При этом блоки управления аттенюаторами  
и фазовращателями, блок питания, распреде-
лительное устройство и устройства управле-
ния лучом и коррекции применяются по одно-
му для нескольких ППМ одновременно [2],  
а их размещение на панелях позиционируется 
с размещением ППМ и производится внутри 
полотна на стыках модульных элементов.

Высокочастотные токи, протекающие по 
несимметричным микрополосковым линиям 
и излучателям ППМ, постоянных магнитных 
моментов не создают [1]. Кроме указанных 
токов, в АФАР протекают токи по цепям пер-
вичного и вторичного электропитания ППМ, 
которые обладают собственными магнитными 
моментами [3].

Схема токовых контуров вторичного электро- 
питания ППМ, спроецированная на рабочую 
поверхность модуля АФАР, представлена на 
рис. 4, где показаны направления тока в моду-
лях. Первичное электропитание обозначено  
линией с напряжением 100 В, а вторичное — 
линией с напряжением 5 В. При этом на рис. 4, а 
показана схема раздельного электропитания 
модулей от вторичных источников питания 
(ВИП) ВИП1 и ВИП2 с разнонаправленным 
движением тока, а на рис. 4,  б — с возможностью 
электропитания модуля от одного из двух ВИП. 
Стрелками показаны направления тока в ППМ.

Рис. 2. Излучатель в виде четырехлучевой звезды

Рис. 3. Конструкция модульного элемента активной фазиро-
ванной антенной решетки

Рис. 4. Схема токовых контуров вторичного электропитания приемопередающих модулей: а — раздельного электропитания  
модулей;  б — с возможностью питания от одного из двух ВИП
Примечание. ВИП — вторичный источник питания. 

а)

б)
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Для примера рассмотрим ток потребления 
ППМ 30…40 мА, площадь контура, которую 
он охватывает в одной ячейке ~2,5∙10–3 м2. Ко-
личество ППМ в АФАР, состоящей из четырех 
панелей, в каждой из которых 64 модульных 
элемента, содержащих по 64 ППМ (см. рис. 3), 
составит 16 384 шт. Исходя из примерных  
исходных данных, суммарный ток по цепям  
вторичного электропитания ППМ составляет 
~500…650 А, а общая площадь контуров ~41 м2.

Использование фазированных антенных 
решеток для разгрузки силовых гироскопов 
космических аппаратов

В качестве примера рассмотрим КА, осна-
щенный АФАР и системой СГ, находящийся 
на геостационарной орбите (ГСО), с ориента-
цией в орбитальной системе координат. При 
этом рабочая поверхность АФАР перпендику-
лярна радиусу-вектору КА при работающей 
антенне. Токовые контуры питания ППМ  
находятся в плоскости рабочей поверхности 
АФАР. В таком случае собственный магнит-
ный момент АФАР , перпендикулярный ра-
бочей поверхности антенной решетки, можно 
расположить на радиусе-векторе КА, при 
этом выбор направления указанного вектора 
будет зависеть от направления тока в конту-
рах питания ППМ при работе АФАР. Вектор 
индукции МПЗ  на ГСО перпендикулярен 
плоскости орбиты. Следовательно, управляю-
щий момент 

L                                (1)

будет находиться в плоскости орбиты.
Введем направления осей связанного бази-

са КА через единичные векторы: х  — ось, ори-
ентируемая по направлению полета; y  — ось, 
ориентируемая вдоль бинормали; z  — ось,  
ориентируемая по радиусу-вектору в сторону  
центра Земли.

Общая разгрузка от накопленного кинети-
ческого момента H  = (HX, HY, HZ) системы  
СГ аппарата, ориентированного в орбитальной 
системе координат, сводится к разгрузке от 
двух составляющих указанного момента: HY,  
направленной перпендикулярно плоскости  
орбиты, и H  = (HX, HZ), лежащей в плоскости 
орбиты [4]. КА, ориентированный относитель-
но орбитального трехгранника, в инерциаль-
ной системе координат вращается вокруг  
бинормали к орбите. Поэтому составляющая 
вектора кинетического момента, лежащая  
в плоскости орбиты H  = (HX, HZ), попеременно 
совпадает с осями х  и z  КА.

Следовательно, в рассматриваемом случае 
(1) разгрузку СГ с использованием АФАР 

можно производить только в плоскости орби-
ты, т. е. от двух составляющих накопленного 
кинетического момента H  = (HX, HZ) [4].

Как правило [5–7], применяемые методы 
разгрузки силовых гироскопов КА от накоп-
ленного кинетического момента с использо-
ванием управляющего магнитного момента 
включают в себя: 

•	 измерение текущего значения вектора 
накопленного кинетического момента H  в сис-
теме СГ;

•	 измерение вектора индукции МПЗ ;
•	 определение получаемого в результате 

взаимодействия магнитных моментов  токо-
вых контуров с МПЗ единичного вектора  
разгрузочного момента m

L      B
L      B

m ;                                 (2)

•	 формирование сигнала управления  
на токовые контуры КА путем изменения  
величины и направления протекания тока для 
обеспечения условий разгрузки СГ от накоп-
ленного кинетического момента

 m × h  < 0,                                (3)

где h
H
H .

Для получения вновь вводимого эффекта 
предлагается дополнительно выполнять следую- 
щие действия: 

•	 измерить значения токов в контурах 
питания Ipq и площади Spq контуров в q-ых  
контурах вторичного питания ППМ, где  
q = 1, 2, …, Q — число токовых контуров в каж-
дом p-м режиме работы АФАР, где р = 1, 2, …, Р — 
число режимов работы АФАР, при которых 
изменяется питание ППМ;

•	 определить направления нормалей npq
обхода токовых контуров; 

•	 определить магнитные моменты для 
каждого токового контура

pq = IpqSpqnpq;                           (4)

•	 определить по магнитным моментам 
для каждого токового контура (4) значение 
магнитного момента АФАР в каждом p-м  
режиме ее работы 

LpqLp
;
                                

(5)

•	 определить значения единичных век-
торов mр разгрузочных моментов (2), создавае-
мых в результате взаимодействия магнитных 
моментов АФАР с магнитным полем Земли  
при  = p; 

•	 определить по выполнению условия раз-
грузки СГ (3) от накопленного кинетического 
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момента, где m = mр, p -е режимы работы АФАР 
p ∈ Р для проведения разгрузки СГ от накоп-
ленного кинетического момента;

•	 определить значения проекции вектора 
разгрузочного момента p   Mh  на направление 
вектора h  

|  p   Mh  | = |  p ×  |(h  × mp),                     (6)

где mp, p — значения векторов mр, р для p-ых 
режимов работы фазированной антенной ре-
шетки; 

•	 определить по максимальному значе-
нию max |  p   Mh  | ´p ‑й режим работы АФАР для 
разгрузки системы СГ;

•	 включить в работу ´p ‑й режим работы 
ФАР и в случае выполнения условия

m ´p  
× h  ≥ 0,                                      (7)

где m ´p  – значение вектора mр для ´p ‑го режима;
•	 произвести повторное формирование раз-

грузочного момента (для выполнения условия 
(3)) путем изменения режима работы АФАР; 

•	 прекратить формирование сигнала 
управления для разгрузки СГ при получении 
значения H  = 0.

Величина тока в контуре питания ППМ  
и направление его протекания могут опреде-
ляться режимами работы АФАР — «приема», 
«передачи», «приема–передачи», с изменения-
ми при этом мощности сигнала в приемо-пере-
дающем тракте. Возможны также развороты 
токовых контуров питания ППМ (см. рис. 4), 
неиспользование всей площади рабочей  
поверхности ФАР. Схемы питания предполага-
ют изменения в формировании токовых контуров  
на плоской конструктивной поверхности  
АФАР либо частичного отключения отдель-
ных антенных решеток (переход в нерабочий  
режим). На конечные значения тока и площади 
контура могут влиять технологические особен-
ности изготовления АФАР, а также допусти-
мые отклонения в работе электрических пре-
образователей, через которые обеспечивается 
питание отдельных ППМ, модулей и панелей.

Поэтому после изготовления АФАР,  
до начала ее эксплуатации, предварительно 
измеряют в q-ых ППМ, в каждом p-м режи-
ме работы АФАР значения токов в конту-
рах питания Ipq и площадей Spq контуров. Для  
измерений площади применяют термогра-
фы (тепловизоры) — различного рода инфра-
красные камеры, использующие длину волн  
от среднего инфракрасного до терагерцово-
го диапазона. В результате получают сним-
ки электрических (или тепловых) полей для  
используемых типов схем питания ППМ  
в разных режимах их работы, по которым  
измеряют площади токовых контуров [1]. 

Направления нормалей npq к каждому токо- 
вому контуру питания ППМ определяют,  
исходя из логики работы переключателей  
антенной решетки по алгоритму коммутации 
схемы питания. По полученным данным опре-
деляют магнитные моменты рq. 

В результате, для каждого модуля (панели) 
АФАР можно определить величину и направ-
ление указанных векторов. При этом указан-
ные векторы могут иметь как положительные 

p1
+ , ...,  pn

+ , n = 1, 2, ..., N, N ⊂ Q (рис. 5), так и отри-
цательные p1

– , ...,  pm
– , m = 1, 2, ..., M, M ⊂ Q на-

правления (рис. 6). Модули указанных век-
торов могут также отличаться между собой,  
так как при фиксированной площади контура 
токи протекания могут быть разными. По опре-
деленным значениям собственных магнитных 
моментов для каждого модуля находят магнит-
ные моменты для панели ФАР в целом. 

Таким образом, в результате, по выраже-
нию (5) определяют значение собственного 
магнитного момента панели АФАР в каждом 
p-ом режиме ее работы, при этом значения  
q могут принимать как n-е, так и m-e значения.

Следовательно, экспериментально-расчетным 
методом определяется собственный магнитный 
момент модуля (панели) АФАР в каждом p-ом 
режиме работы, где р = 1,  2,  …,  Р. В одних и тех  
же функциональных режимах разными спосо-
бами коммутации питания модулей (панелей) 
могут создаваться магнитные моменты разного 
знака. Таким образом, направленно, за счет 

Рис.  6. Отрицательные направления магнитных моментов 
токовых контуров

Рис.  5. Положительные направления магнитных моментов 
токовых контуров
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управляемого тракта питания отдельных моду-
лей, обеспечивается формирование режимов  
работы панелей АФАР, в которых суммируются 
только положительные ( р := 

∑
+) или только  

отрицательные ( р:= –
∑) магнитные моменты. 

В определенных режимах работы векторы 
разных знаков взаимно компенсируются, в та-
ких случаях панель является «магнитоуравно-
вешенной» ( р = 0). При отключении питания 
АФАР также является «магнитоуравновешен-
ной». Если на КА установлено несколько таких 
панелей, то определяют их суммарный магнит-
ный момент по ранее указанному выражению 
(5). При этом суммируют магнитные моменты 
всех токовых контуров питания ППМ АФАР, 
полученных в составленных панелях. В таких 
случаях «магнитоуравновешенность» в целом 
может достигаться за счет равных противопо-
ложно направленных собственных магнитных 
моментов токовых контуров в парных панелях.  
В случае использования в работе одной из  
панелей, задействованных в паре, появляется  
соответствующая составляющая магнитного 
момента, присущая только работающей панели. 

Следовательно, существует несколько пу-
тей управления режимами работы АФАР для 
получения положительных или отрицательных 
собственных магнитных моментов, создавае-
мых всеми токовыми контурами питания ППМ 
АФАР, или получения условия их «магнито-
уравновешенности».

На рис. 7 представлена схема разгрузки  
СГ от накопленного кинетического момента  
с использованием АФАР. 

Указанный на схеме управляющий момент 
L  обеспечивает разгрузку СГ от на-

копленного кинетического момента, так как  
за счет тупого угла между векторами L и H   
выполняется условие (3) для mр = m,  = р = 

∑
+. 

При этом

mp
∑
+

∑
+

 .

Рассмотренный пример является частным 
случаем разгрузки СГ, поскольку вектор р,  
соответствующий одному из возможных ре-
жимов работы АФАР, может иметь и другие 
значения при выполнении условия (3) в p-ых 
режимах работы АФАР. Следовательно, необ-
ходимо оценить каждый из возможных вари-
антов разгрузки СГ для последующего выбора 
наиболее эффективного режима работы АФАР  
с точки зрения достижения поставленной цели 
разгрузки СГ, при сохранении основного функ-
ционального предназначения решетки.

Для этого определяют p-е режимы работы 
АФАР из конечного множества P возможных 
режимов ее работы, при которых будет произ- 
водиться разгрузка системы СГ от накоплен-
ного кинетического момента (p ∈ P), исходя  
из выполнения условия (3). При этом опреде-
ляют значение магнитного момента p АФАР  
в каждом p-м режиме ее работы, а также значе-
ние  mp при р = p. Далее для каждого вектора 
Mp

 =   p ×   определяют по выражению (6)  
его проекцию на направление вектора h . 

Из полученного множества µ( p   Mh ), p = 1,  
2, ..., Р, p ∈ P определяют максимальное зна-
чение max |   p   Mh   |, по которому, в свою очередь,  
выбирают ´p -й режим работы АФАР для раз-
грузки системы СГ от накопленного кинети-
ческого момента. Выбранное наибольшее  
из возможных значение проекции разгрузоч-
ного момента на направление вектора накоп-
ленного кинетического момента в системе СГ 
позволяет минимизировать продолжительность 
разгрузки и, тем самым, максимально эффек-
тивным образом достичь ее цели.

В процессе разгрузки СГ контролируют на-
личие накопленного кинетического момента, 
т. е. H  ≠ 0, а также выполнение условия (7)  
отсутствия разгрузки с учетом использования 
управляющего магнитного момента с еди-
ничным вектором m ´p , свойственного для ´p -го  
режима работы АФАР.

Как следует из (7), разгрузка СГ невоз-
можна в случае, когда угол между векторами 

L и H  становится прямым. В случае острого 
угла между указанными векторами система 
СГ будет дополнительно нагружаться кинети-
ческим моментом от действия на КА рассмот-
ренного управляющего момента.

Рис. 7. Схема разгрузки силового гироскопа от накопленного 
кинетического момента с использованием активной фази-
рованной антенной решетки: 1 — космический аппарат (КА);  
2 — панель фазированной антенной решетки; OXYZ — связанный 
базис КА, оси которого совпадают с главными центральными 
осями инерции, построенный с учетом ранее выбранных направ-
лений осей КА 
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В случае выполнения указанного условия 
(7), для обеспечения дальнейшей разгрузки 
производят повторное формирование разгру-
зочного момента вышеуказанным образом. При 
этом значения магнитного момента АФАР опре-
деляются по выражению (5) для каждого p-го 
режима ее работы на момент времени выпол- 
нения условия (7).

Далее продолжают разгрузку СГ до ее  
завершения (до получения значения H  = 0). 
Формирование сигнала управления для раз-
грузки СГ прекращают выбором одного из 
«магнитоуравновешенных» режимов работы 
решетки, при котором р = 0. 

Для случая однонаправленного располо-
жения магнитных моментов токовых контуров  
в цепях вторичного электропитания АФАР,  
порядок величин суммарного значения собствен-
ного магнитного момента может составлять

L = |  р |∑ ∼ 1·104 А∙м2.
Конкретные значения собственных магнит-

ных моментов АФАР зависят от их функцио-
нального предназначения и конструкторских 
решений, связанных с протеканием тока по 
цепям первичного и вторичного электропита-
ния. При этом необходимо отметить, что в про-
цессе конструирования КА с АФАР требует-
ся исключить влияние магнитных моментов  
на работу бортовой аппаратуры, в частности, 
на показания магнитометров, измеряющих  
составляющие внешнего МПЗ.

Далее, проведем оценку управляющего  
момента для КА, содержащего АФАР и находя- 
щегося на ГСО, где |   | ≈ 1·10–7 Tл. При этом  
рассмотрим случай штатной ориентации КА  
на ГСО, когда векторы  и  взаимно перпенди- 
кулярны. Тогда модуль управляющего момента  
ML будет равен 

ML = |    ×   | ≈ 1·10–3 Н∙м.

Сравнительные оценки показали, что полу-
ченный магнитный управляющий момент име-
ет тот же порядок величин, что и суммарные 
моменты гравитационных сил и сил светового 
давления, действующих на КА [8]. 

В статье в качестве примера рассмотрен 
один из возможных (наиболее типичных) ва-
риантов разгрузки системы СГ от накопленно-
го кинетического момента с использованием 
АФАР. При этом АФАР рассмотрена  как одно-
компонентный МИО системы ориентации. Из-
вестно [4], что для разгрузки от накопленного 
кинетического момента в СГ по трем осям КА, 
ориентированного в орбитальной системе ко-
ординат, необходимо иметь двухкомпонентный 
МИО, а в случае поддержания инерциальной 
ориентации КА — трехкомпонентный. 

В настоящее время применяются вариан-
ты одноместного размещения АФАР на КА. 
При проектировании размещения АФАР в не-
скольких местах на КА в каждом конкретном 
случае необходимо рассматривать установку 
каждой решетки как «дополнительной ком-
поненты» МИО.  

Выводы

Плоские фазированные антенные решетки, 
установленные на КА, могут использоваться 
как магнитные исполнительные органы сис-
темы управления ориентацией, в частности,  
для разгрузки СГ от накопленного кинетиче-
ского момента. Преимущество применения 
АФАР в качестве исполнительных органов  
заключается в том, что они не требуют допол-
нительного увеличения массы КА для прове-
дения динамических операций. 

Применение АФАР позволяет, за счет  
безрасходной разгрузки СГ, экономить топли-
во ракетных двигателей, которые необходимо 
было бы задействовать для решения аналогич-
ных задач. При этом порядок величин управ-
ляющих моментов, создаваемых АФАР, позво-
ляет применять их для парирования внешних 
возмущающих моментов другой природы — 
гравитационного и от сил светового давления. 
Особенно это становится актуальным для крупно- 
габаритных КА «гантельного» типа. 
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Представлен краткий обзор докладов конференций по космонавтике, проведенных Аме-
риканским институтом аэронавтики и астронавтики (American Institute of Aeronautics and 
Astronautics — AIAA) в августе 2014 г. (г. Сан-Диего, США). В обзоре упомянуто 86 докладов 
(около четверти) конференций AIAA Space Conference и AIAA/AAS Astrodynamics Specialist 
Conference. Тематика докладов весьма обширна. Рассматривались перспективные проекты 
пилотируемых полетов за пределами околоземного пространства — окололунные полеты, 
миссии к окололунным точкам либрации, к астероидам и Марсу. Ряд сообщений включал 
комплексный взаимосвязанный анализ подобных миссий. Значительное число докладов было 
связано с различными аспектами околоземных космических полетов, такими как сближение 
на орбите и орбитальные инспекции, наблюдение Земли и космических объектов, многоспут-
никовые системы. Традиционно были представлены результаты разработки новых методов 
динамики полета.

Ключевые слова: космические проекты, полеты к Луне, межпланетные полеты, динамика 
космического полета, астродинамика, конференции, обзор.

A short survey of reports on astronautics conferences held by American Institute of Aeronautics 
and Astronautics (AIAA) in August 2014 (San-Diego, USA) is presented. About a quarter of the 
reports (86) of AIAA Space Conferenсe and AIAA/AAS Astrodynamics Specialist Conference are 
mentioned in the review. Subjects of the reports are wide range. Projects of manned spaceflights without 
circumterrestrial space — cislunar flights, mission at lunar libration points, asteroids and the Mars. 
A number of messages are included complex associative analysis of such missions. Much reports are 
related with different matter for circumterrestrial spaceflights — orbital rendezvous and inspection, 
Earth’s remote sensing and space coverage, satellite constellations. New astrodynamics methods are 
traditionally presented.

Key words: space missions, flights to Moon, interplanetary flights, space flight dynamics, 
astrodynamics, conferences, survey.
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краткий обзор международных конференций space 2014

Введение

Ежегодно в августе AIAA (American Institute 
of Aeronautics and Astronautics — американское 
научно-техническое общество специалистов  
по авиации и космонавтике) организует блок 
научно-технических конференций по космо-
навтике — SPACE. В 2014 г. в рамках SPACE 2014  
были проведены конференции:

•	 космос (AIAA SPACE Conference and 
Exposition);

•	 астродинамика (AIAA/AAS Astrodynamics  
Specialist Conference);

•	 космическая связь (32nd AIAA International 
Communications Satellite Systems Conference).

В 2014 г. на этих конференциях было пред-
ставлено 383 доклада. В предлагаемом обзоре  
с разной степенью детализации упомянуто 86 
докладов. Отметим, что на сайте AIAA есть 
полнотекстовая поисковая система по всем 
журнальным статьям и докладам конференций 
(http://arc.aiaa.org/search).  

Такой комплекс конференций является 
представительным международным научно- 
техническим форумом в области проектирова-
ния, динамики полета и управления космичес-
кими аппаратами (КА) и космической связи. 
Для заявки представляются черновые варианты 
или расширенные рефераты (2 стр.) докладов, 
которые проходят рецензирование. На подоб-
ные конференции принимаются ~40–60% от 
поданных заявок и доклады по приглашению. 
Это обеспечивает высокий научно-технический 
уровень конференций. Их участники полу-
чают доступ ко всем докладам конференции  
в электронном виде через Интернет. Заседа-
ния проводятся по тематическим секциям (на 
каждый доклад с ответами на вопросы отво-
дится по 30 мин, время начала доклада фикси-
ровано, параллельно проводится ~10 секций).  
AIAA придерживается жесткого принципа No 
Paper – No Podium; No Podium – No Publication — 
выступление только при представлении в опре-
деленный срок текста доклада в виде полно-
размерной статьи (до 25 стр.), и доклад вклю-
чается в труды конференции только после 
выступления. Обсуждение докладов проходит 
активно с большим количеством вопросов, так 
как в электронном виде все доклады доступны  
за несколько дней до начала конференций,  
и многие участники приходят на интересую-
щие их доклады с готовыми вопросами и/или 
мнениями. Параллельно с конференциями 
проводится небольшая выставка космического 
профиля, в основном американских фирм. 

Основными участниками конференций явля- 
лись представители США — ~70% (из них 
специалисты промышленности, NASA и ВВС 

США — ~45%, университетов США — ~25%). 
Остальные участники — специалисты из Евро-
пы, Китая, Японии и других стран. С каждым 
годом доля иностранных участников воз-
растает. Все доклады на конференции можно  
условно разделить на три категории:

•	 описания, проблемы, технические реше- 
ния и т. п. по конкретным космическим  
проектам (выполненным или планируемым);

•	 анализ проблем, проектирование, раз-
работки применительно к какому-то типу 
космической миссии или ее составной части, 
например, траектории спуска в атмосфере 
Земли, координированный полет группировки 
спутников на околоземной орбите и т. п.;

•	 методические работы по различным 
аспектам динамики полета, управления, косми-
ческой баллистики, навигации, оптимизации  
траекторий и т. п.

Перспективные проекты  
пилотируемых полетов за пределами  
околоземного пространства

Окололунные полеты. NASA был пред- 
ставлен доклад по концепции среды обитания 
космонавтов в дальнем космосе [1] — около-
лунные полеты, полеты к астероидам и к Марсу  
на базе разработанных в программе МКС  
модулей, топливных баков и средств выве-
дения. Рассматриваются, в основном, сцена-
рии, использующие точки либрации системы  
Земля–Луна (Earth Moon Libration – EML) — 
ЕML1 и EML2, а также удаленную окололунную 
орбиту DRO (Distant Retrograde Orbit), прохо-
дящую через точки ЕML1 и EML2 (рис. 1).

Кратко описаны следующие возможные 
миссии:

а) Возвратные миссии к астероидам.
Базовая концепция состоит в том, что долго-

временная среда обитания (т. е. космическая 
станция) будет полезной для непосредствен-
ного перелета к астероиду, который пролетает 
через DRO, являющуюся предпочтительной,  
поскольку она устойчива и требует малых  
затрат на поддержание. Первый этап пред-
полагает использование только КА «Орион»  
(используется обозначение MPCV  — Multi 
Purpose Crew Vehicle) с двумя космонавтами  
и оборудованием для внекорабельной деятель-
ности. Долговременные экспедиции будут  
использовать дополнительное оборудование 
для экипажа. Астероидные миссии должны 
включать поддержку 180-дневного полета для 
экипажа из четырех человек. Бортовой лабора-
тории необходимо обеспечивать научные иссле-
дования и выбор материалов для возвращения  
на Землю, а также контроль микроорганизмов.
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Рис. 1. Удаленная окололунная ретроградная орбита: 1 — гало-орбиты в окрестности точек либрации EML1, EML2; 2 — удаленная 
ретроградная окололунная орбита; 3 — орбита МКС

б) Лунные миссии.
Станция должна поддерживать лунные мис-

сии при размещении ее на DRO или в точках 
либрации ЕML1 и EML2, осуществляя при этом 
непосредственный контроль космических робо- 
тов на лунной поверхности, сервисное обслу-
живание возвращаемых лунных роботов и пи-
лотируемых посадочных ступеней, первичный 
анализ материалов с поверхности Луны и т. д.

в) Сервисное обслуживание марсианских 
космических кораблей.

Предполагает сборку на орбите грузо-
вых и пилотируемых марсианских кораблей,  
поскольку это может понизить затраты харак-
теристических скоростей для перелетов.

Описаны возможные варианты конфигура-
ций. Один из вариантов включает модуль NODE 
от МКС и MPLM — Multi-Purpose Logistics Module 
(рис. 2 и 3) и рассчитан на 500-дневное пре-
бывание экипажа из четырех человек.

В докладе [2] предлагается поэтапная раз-
работка пилотируемой космической станции 
POLUS для отработки технологии искусствен-
ной гравитации и исследования воздействия 
космической радиации на космонавтов на около- 
лунной орбите. Подобные разработки необхо-
димы для обеспечения будущих длительных 
пилотируемых космических полетов. Предпо-
лагается, что миссия будет включать три фазы 
(рис.  4). Для транспортных операций будет  
использоваться ракета-носитель (PH) SLS,  
а для пилотируемых — PH Falcon с космичес-
ким кораблем Dragon.

Первая (шестимесячная) фаза включает 
создание космической станции с четырь-
мя космонавтами, размещаемой на DRO. 
Этот этап не будет поддерживать искус-
ственную гравитацию, а будет использовать-
ся для миссии по перемещению астероида  
(ARM — Asteroid Redirect Mission). Начало 
миссии планируется на 2021 г. 

Вторая фаза включает три шестимесячных 
этапа с экипажем из шести космонавтов.

Рис. 2. Многоцелевой пилотируемый корабль: 1 — верхняя  
ступень; 2 — многоцелевой транспортный модуль; 3 — шлюзо-
вой отсек; 4 — узловой модуль; 5 — многоцелевой транспортный  
модуль; 6 — КА «Орион»; 7 — купол

Рис. 3. Пилотируемый модуль: 1 — жилое помещение экипажа 
с радиационной защитой; 2 — узловой модуль с поддержкой жиз-
недеятельности; 3 — транспортный модуль; 4 — шлюзовой отсек; 
5 — каюты экипажа
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Рис. 4. Фазы создания пилотируемой космической станции POLUS: 1, 2, 3 — фазы миссии; 4 — удаленная окололунная ретроградная  
орбита; 5 — первое выведение конструкции; 6 — первый пилотируемый полет; 7 — второе выведение элементов конструкции; 8 — вторая 
пилотируемая миссия; 9 — возвращение первой и второй пилотируемых миссий; 10 — третье выведение конструкции; 11 — третья 
пилотируемая миссия; 12 — возвращение второй и третьей пилотируемых миссий

Третья фаза является имитацией пилоти-
руемого полета к Марсу. Продолжительность 
этой фазы ~1 000 дней, экипаж — шесть человек. 
Первые и последние шесть месяцев этапа вы-
полняются в условиях микрогравитации, ими-
тирующей перелетные участки Земля–Марс. 
21 месяц между этими периодами имитируется 
марсианская гравитация — аналог длительного 
пребывания на Марсе. Искусственная гравита-
ция формируется вращением крупногабаритной 
двухэтажной конструкции. Уровни обеспечива-
емой гравитации показаны в таблице.

В работе [3] изложена системная архи- 
тектура и планирование возможных лунных 
пилотируемых экспедиций на ближайшую 
перспективу. В качестве средств выведения 
предполагается использование тяжелой РН 
Falcon (53 т на низкой околоземной орбите)  
и верхней ступени РН Delta IV, которая обеспе-
чит доставку от Земли на переходную орбиту 
к Луне 23,21 т полезной нагрузки. Такой квант 
массы позволит минимизировать число пусков. 

Сценарий первой пилотируемой миссии посе-
щения (sortie-class human mission) планируется 
следующим образом:

•	 базовый двигательный модуль OPM 
(Orbital Propulsion Module) выводится на LLO 
(Lunar Low Orbit) — низкую окололунную орбиту;

•	 лунный посадочный модуль LLM (Lunar 
Landing Module) (рис. 5) выводится на LLO  
и стыкуется с первым ОРМ;

Тип  
гравитации

Скорость 
вращения, 

об./мин

Доля g  
на первом этаже

Доля g  
на втором этаже

Луна 1,59 0,16 0,17

Марс 2,41 0,36 0,38

Земля 3,91 0,96 1,00

Рис. 5. Лунный посадочный модуль

Имитируемые уровни гравитации
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•	 второй OPM выводится на LLO  
и стыкуется к LLM как модуль взлетной  
ступени;

•	 пилотируемый модуль старта и воз-
врата к Земле CLEV (Crew Launch and Entry 
Vehicle) выводится на LLO и стыкуется со 
сборкой со стороны взлетного базового, а пер-
вый OPM используется для маневра сниже-
ния на Луну.

Проект предусматривает серию отработоч-
ных миссий:

•	 DM1 — полетная демонстрация Delta IV 
и OРМ (беспилотная);

•	 DM2 — тест LLM с посадкой с грузом 
(беспилотная);

•	 DM3 — двойное выведение OPM/LLM  
со стыковкой на LLO и посадка с грузовой  
ступенью (беспилотная);

•	 DM4 — беспилотный облет Луны связ-
кой CLEV/OPM с EDL (Earth Departure and 
Landing — отлет от Земли и посадка);

•	 DM5 — пилотируемая проверка CLEV  
на околоземной орбите;

•	 DM6 — пилотируемая экспедиция  
на лунную орбиту;

•	 DM7 — полная беспилотная экспеди-
ция по четырехпусковой схеме с возвратом  
к Земле CLEV.

Приводятся массовые характеристики  
и оценки стоимости этапов работ. Отработоч-
ный этап рассчитан на 12 лет с первым пуском 
в 2019 г. Программа предусматривает относи-
тельно равномерное финансирование с годо-
вым бюджетом ~3 млрд долл. 

В перспективе план включает следующие 
миссии:

•	 LM1 — первая пилотируемая посадка  
на лунную поверхность (3–5 сут);

•	 LM2 — экспедиция посещения Луны;
•	 СМ1 — грузовая миссия с двумя негер-

метичными луноходами и грузы для длитель-
ных миссий;

•	 LM3 — двухнедельная экспедиция  
на поверхность Луны;

•	 СМ2 — грузовая миссия, подоб- 
ная СМ1;

•	 LM4 — пилотируемая миссия, подоб-
ная LM3;

•	 EM1 — пилотируемая миссия в точку 
либрации L1 системы Земля–Луна;

•	 ЕМ2 — пилотируемая миссия в точку 
либрации L2 системы Земля–Луна;

•	 СМ3 — двухпусковая грузовая миссия  
с герметичным луноходом и оборудованием;

•	 LM5 — шестинедельная лунная экс-
педиция;

•	 ЕМ3 — пилотируемый полет на лунную 
удаленную орбиту (ретроградную);

•	 EM4 — пилотируемая миссия в точку 
либрации EML5 системы Земля–Луна;

•	 СМ4 — грузовая миссия с герметичным 
луноходом и оборудованием;

•	 СМ5 — однопусковая грузовая миссия  
с расходными материалами;

•	 LM6 — шестинедельная экспедиция  
на обратную сторону Луны.

Пилотируемые миссии к окололунным 
точкам либрации. В докладе [4] рассматри-
вается использование РН среднего класса 
для полетов к точкам либрации EML1, EML2 
системы Земля–Луна, включая обитаемую 
станцию в окрестности EML2. В качестве 
возможных претендентов рассматривались  
различные РН, и в результате анализа были 
выбраны четыре типа РН.

Укрупненная архитектура миссии,  
предусматривающей шестимесячный полет  
по гало-орбите двух космонавтов, показана 
на рис. 6.

Используется трехпусковая схема со сбор-
кой станции на низкой околоземной орбите:

•	 первое выведение — топливо и двига-
тели (РН Falcon-9);

•	 второе — топливо (РН Atlas);
•	 третье — обитаемый отсек, посадочная 

ступень, узловой модуль.
Экипаж в КА Dragon летит отдельно. Сты-

ковка с космической станцией предполага-
ется на гало-орбите. Конфигурация станции  
показана на рис. 7. 

Полеты к астероидам. NASA был пред-
ставлен доклад [5] по анализу возможностей 
многотонного буксира (размером 2–4 м),  
который может сесть на поверхность астерои- 
да размером более 100 м и выполнить забор 
грунта с последующим перемещением его  
в окололунное пространство (Asteroid Redirect 
Robotic Mission — ARRM). ARRM будет  
использовать электроракетную двигательную 
установку (ЭРДУ), его внешний вид показан 
на рис. 8.

ARRM планируется запустить в 2019 г., это 
будет одна из трех компонент ARM. Вторая  
пилотируемая компонента — ARCM (Asteroid 
Redirect Crewed Mission) на основе КА Orion — 
имеет стыковочное оборудование. Запуск плани- 
руется на середину 2020-х гг. Третья часть 
включает наземные и космические средства 
наблюдения. В качестве примера рассмотрен 
полет к астероиду Bennu со стартом в 2019 г.  
и 120-дневным пребыванием на астероиде,  
c возвратом в систему Земля–Луна в 2024 г.

Другие виды возможных экспедиций рас-
сматривались в докладах NASA [6,  7]. Осо-
бенности проекта NASA Scout («Разведчик»)  
описаны в докладе [8].
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Рис. 6. Архитектура пилотируемой миссии на гало-орбите: 1 — гало-орбита в окрестности L2; 2 — космическая станция; 3 — перелет 
на гало-орбиту, ∆V = 3,4 км/с, длительность 6,2 сут; 4 — низкая околоземная орбита; 5 — три пуска для доставки: Launch 1 — топлива  
и двигателей; Launch 2 — топлива; Launch 3 — жилого модуля, посадочной ступени и узлового модуля; 6 — сборка на низкой околоземной  
орбите; 7 — пилотируемый пуск с КА Dragon; 8 — прямой перелет КА Dragon на гало-орбиту; 9 — стыковка КА Dragon с космической 
станцией; 10 — шестимесячный полет; 11 — возврат на Землю

Рис. 7. Конфигурация космической станции: 1 — лунная посадочная ступень; 2 — лунный узловой модуль; 3 — солнечные панели; 
4 — жилой модуль; 5 — топливо; 6 — научная лаборатория
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Пилотируемые полеты на Марс. Пер-
спективные пилотируемые миссии на марси-
анскую орбиту, Фобос и поверхность Марса 
с использованием 100-киловаттной ЭРДУ 
обсуждались в докладе NASA [9]. Основные 
компоненты:

•	 КА Orion (первый полет беспилотный, 
второй пилотируемый — 2021 г.);

•	 семь РН SLS (2017–2028 гг.);
•	 межпланетный буксир на электро- 

ракетной двигательной установке (2019 г.);

•	 два комплекта обитаемых модулей 
для дальнего космоса (2024 г.);

•	 три комплекта разгонных ступеней 
на жидкостных ракетных двигателях (ЖРД) 
(2033 г.);

•	 марсианская ступень для посадки  
и взлета (2031 г. — тестовый полет; 2035 г. —  
пилотируемая посадка на Луну; 2040 г. —  
пилотируемая посадка на Марс).

Концепция пилотируемой экспедиции  
на Фобос проиллюстрирована на рис. 9.

Рис. 8. Посадка на астероид буксира ARRM

Рис. 9. Пилотируемая миссия на Фобос: 1 — орбита Марса; 2 — четырехступенчатый перелет к Марсу; 3 — трехлетний перелет  
к Марсу; 4 — грузовые миссии с использованием электроракетной двигательной установки; 5 — пилотируемые полеты с использованием  
жидкостных ракетных двигателей; 6 — высокая околоземная орбита сборки; 7 — пилотируемый перелет к Марсу за 200…300 дней; 
8 — 500-дневный околомарсианский перелет; 9 — возврат к Земле за 200…300 дней; 10 — вход в атмосферу Земли
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Рис. 10. Дорожная карта полета на Марс: 1 — поверхность Марса; 2 — околомарсианская орбита Фобос; 3 — астероиды; 4 — лунная  
поверхность; 5 — окололунная орбита; 6 — околоземная орбита; 7 — тестирование оборудования на МКС; 8 — посадка на Луну; 9 — тес-
тирование марсианского посадочного модуля на Луне с экипажем; 10 — КА Orion с межпланетным модулем на околомарсианской орбите;  
11 — посадка на Марс; 12 — обитаемый модуль на марсианской поверхности

Она включает выведение на высокую 
марсианскую орбиту перелетно-возвратной 
ступени (за четыре года) и обитаемого моду-
ля (за три года), которые выводятся с помо-
щью ЭРДУ и используют две РН SLS. Эки-
паж осуществляет перелет (200…300 сут)  
с использованием химических двигателей  
с предварительной сборкой на высокой около- 
земной орбите, а также двух РН SLS. Да-
лее ~500-суточный околомарсианский полет  
и возврат к Земле за ~200…300 сут. 

Схема пилотируемого полета с посадкой 
на поверхность Марса дополнительно вклю-
чает доставку посадочной ступени на около-
марсианскую орбиту.

Дорожная карта предлагаемой концеп-
ции пилотируемых полетов на Марс пред- 
ставлена на рис. 10.

В докладе NASA [10] приводятся расчет-
ные зависимости для универсальной модели 
двухступенчатого аппарата MAV (Mars Ascent 
Vehicle) для взлета с поверхности Марса. 
Траектория взлета может быть рассчитана 
двухимпульсным перелетом с соответству-
ющими оценками потерь на конечность ма-
невров, двухступенчатость и атмосферное 

сопротивление. Приводится методика опти-
мизации с учетом масс ступеней.

В докладе фирмы Boeing [11] описана 
концепция космической системы на основе 
модульных элементов для ближайшей пи-
лотируемой экспедиции (четыре космонав-
та) на Марс. Представлено улучшение ранее 
предложенной в 2012 г. архитектуры MEV 
(Mars Exploration Vehicle) за счет уменьше-
ния числа типов модулей и упрощения сборки 
на низкой околоземной орбите. Предпола-
гается использование трех типов КА:

•	 беспилотные MLTVs (Mars Lander 
Transfer Vehicle, два аппарата, конфигурация  
показана на рис. 11 — вид сбоку и сверху);

•	 пилотируемый MCTV (Mars Crew 
Transfer Vehicle, рис. 12 — вид сбоку и сверху).

•	 восемь РН SLS для выведения на низ-
кую околоземную орбиту.

Приводятся массовые сводки по всем 
этапам полета.

В докладе большого авторского коллек-
тива [12] собраны рекомендации с конфе-
ренции Affording Mars («Доступный Марс») 
по особенностям пилотируемой экспедиции 
на Марс.



84 КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИИ  № 4(11)/2015

Улыбышев Ю.П.

Рис. 11. Марсианский посадочный космический аппарат: 1, 2 — отлетные ступени от Земли; 3 — марсианская пилотируемая  
посадочная ступень; 4 — грузовой марсианский посадочный корабль с обитаемым модулем; 5 — грузовой марсианский посадочный модуль 
с марсоходом; 6 — марсианская перелетная ступень; 7 — сервисный топливный модуль

Рис. 12.  Перелетный марсианский пилотируемый космический аппарат (КА): 1 — отлетные ступени № 3, 4 и 5 от Земли; 2, 3 — КА 
дальнего космоса № 1, 2; 4 — модуль искусственной гравитации; 5 — многоцелевой пилотируемый корабль; 6 — КА дальнего космоса № 3;  
7 — марсианская перелетная ступень
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Динамика  полета на околоземных орбитах

Относительное движение, сближение  
и орбитальная инспекция. Управление отно-
сительным движением в спутниковой системе 
за счет различия в атмосферном торможении 
описано в работе [13]. Представлен полуана-
литический метод наведения и управления 
КА для маневров по предотвращению столк-
новения на орбите [14]. Используется прин-
цип максимума Понтрягина с функционалом, 
включающим штрафные составляющие. Реше-
ние в виде усеченных рядов для закона с обрат-
ной связью генерирует наведение, близкое  
к оптимальному, без использования началь-
ного приближения итеративного процесса.

Описан алгоритм для орбитальных инс-
пекций автономного КА на околоземных ор-
битах [15]. Изложена оптимизация траекто-
рий игр преследования-уклонения в рамках 
линеаризованных уравнений относительного 
движения с использованием теории линейно-
квадратических дифференциальных игр [16]. 
Представлена упрощенная формулировка воз-
мущенного относительного движения двух КА 
(с учетом сжатия Земли) на орбитах с малыми 
эксцентриситетами [17]. Описана реконфи-
гурация орбитальной группировки на основе 
электромагнитных сил Лоренца с использо-
ванием линейно-квадратического управления 
[18]. Приводится алгоритм оценки ориентации 
и траектории для автономной стыковки с ис-
пользованием мерцающего лидара [19]. Рас-
смотрены оптимальные траектории сближения 

с использованием различий в атмосферном 
торможении [20]. Изложен обзор динамики  
и управления для  причаливания КА с исполь-
зованием электромагнитных сил [21]. Пред-
ставлено сравнение нелинейных аналитиче-
ских решений для относительного движения 
на орбите [22]. Рассмотрено маневрирование 
в двухспутниковой системе на основе куло-
новских сил с использованием метода ASRE 
(Approximate Sequence of Riccati Equations) 
[23]. Представлено приближенное нелинейное 
решение второго порядка для относительного 
движения в рамках кеплеровских орбит [24]. 
Описано качество позиционирования навига-
ции для орбитальной инспекции, основанной 
на лидаре [25]. Представлен анализ уравне-
ний второго порядка для относительного дви-
жения на основе задачи Ламберта [26]. При-
водятся частные производные для проблемы  
Ламберта (задачи сближения и перехвата) [27].

Многоспутниковые системы. Автори-
тетная американская организация «Аэроспейс 
Корпорейшен» (The Aerospace Corp.), занима-
ющаяся научными вопросами национальной 
безопасности в области космоса, предложи-
ла два типа низкоорбитальных спутниковых  
систем периодического обзора, дающих воз-
можность наблюдения всей Земли за один 
виток (название доклада LEO constellations  
to cover the Earth in one rev.) [28]:

•	 Figure 8 (Фигура «восьмерка», рис. 13), 
где положения спутников образуют фигуру  
в форме восьмерки (на рисунке красная линия);

•	 Broad Brush («Широкая щетка»,  рис. 14).

Рис. 13. Обзор Земли спутниковой системой в форме восьмерки
F8 Cancellation — 9 Satellites (h = 600 km, i = 60 deg, elev > 10 deg)
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Отличительной особенностью систем явля- 
ется непрерывная связь между всеми спутни-
ками и возможность практически непрерыв-
ной передачи результатов наблюдения на один  
из двух приполярных наземных пунктов (Thule 
в Гренландии или McMurdo в Антарктиде).  
Таким образом, оперативность съемки и пере-
дачи информации для любой точки Земли бу-
дет не хуже 1,5–2 ч. Практическая подоплека  
подобной системы очевидна. 

В докладе [29] автор обзора представил 
новый общий  метод анализа спутниковых 
систем периодического обзора на круговых 
орбитах с относительно большими време-
нами перерывов на основе двумерных ото-
бражений условий видимости, основанный 
на последовательном суммировании долгот-
ных диапазонов видимости от витка к витку.  
Начальный интервал долготных диапазонов 
видимости рассчитывается аналитически,  
и далее на каждом витке учитывается его 
сдвиг на величину межвиткового расстояния. 
При этом могут быть учтены долговременные 
изменения орбит и маневры КА. Использу-
ется математический алгоритм объединения 
одномерных интервалов в диапазоне долгот  
0...2p. Время перерыва будет соответствовать 
витку, на котором будет образован сплошной  
интервал 0...2p (рис. 15).

Расчеты выполняются без проведения 
моделирования для произвольных спутни-
ковых систем, а также для произвольных  

наборов спутников. При этом могут быть вы-
явлены вырожденные сочетания параметров 
спутниковой системы и требований обзора, 
т. е. с очень большими и/или бесконечны-
ми перерывами (пример показан на рис. 16). 
Поскольку времена перерывов изменяются  
в очень широких пределах, для них использу-
ется логарифмическая шкала.

Приводится описание расчетных алгорит-
мов анализа перерывов видимости для оди-
ночных спутников, многоспутниковых систем  
и произвольных наборов спутников.

Рассмотрены возможности экономии  
топлива на поддержание четырехспутнико-
вой высокоэллиптической системы Дрейма 
с орбитальным периодом ~27 ч [30]. Пред-
ставлен массовый анализ параметров спут-
никовых систем периодического обзора на 
основе генетических алгоритмов [31]. Опи-
сан метод аналитического решения периоди-
ческого обзора для систем на геосинхронных  
орбитах [32]. 

Наблюдение за космическими объектами. 
ВВС США и фирмой Boeing описана интегри-
рованная среда для поиска и распознавания 
при автоматической обработке наблюдений 
за космосом — SADITE (Search Аnd Determine 
Integrated Environment) [33]. В работе [34]  
изложены особенности нелинейного програм-
мирования неопределенностей в орбитальных 
элементах применительно к системам наблю-
дения за космосом.

Рис. 14. Обзор Земли спутниковой системой «Щетка»

BB Cancellation — 9 Satellites (h = 600 km, i = 60 deg, elev > 10 deg)



87№ 4(11)/2015  КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИИ

краткий обзор международных конференций space 2014

Рис. 15. Геометрическая иллюстрация двухспутниковой системы: широта — 20°; высота орбиты h = 800 км; наклонение i = 50°; 
угол возвышения α = 45°

Рис. 16. Трехспутниковая система (угол возвышения α = 60°; минимальный перерыв ∆tREVmin = 12,3 ч). Времена перерывов  
наблюдения в зависимости от высоты и наклонения орбиты
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Рассмотрены вопросы управления и пла-
нирования работы средств наблюдения за 
космосом (Space Surveillance) [35]. В докла-
де ВВС США [36] рассмотрены требования  
для реконструкции маневров несотрудничаю-
щих спутников с использованием адаптивных 
фильтров. Описаны методы фильтрации для 
наблюдения за космическими объектами [37].  
В докладе [38] обсуждаются вопросы неопре-
деленности больших объемов оптических 
данных при начальном определении орбит 
для наблюдения за космическими объектами 
(доклад ВВС США).

Космический мусор. Представлен метод 
по активному удалению космического мусора 
с многими целевыми объектами, при  котором 
КА осуществляет выбор последовательности 
перелетов между ними [39]. Описана новая 
инженерная модель NASA для космического 
мусора ORDEM 3.0 [40]. Изложены улучше-
ния модели фрагментации IMPACT при взры-
ве и разрушении космических объектов [41]. 
В докладе [42] рассмотрены проблемы кос-
мического мусора для средневысотных орбит 
космических навигационных систем (GPS, 
ГЛОНАСС, Galileo) и правила по изменению 
их орбит по окончании срока функциониро-
вания. Изложены вопросы по оценке вероят-
ности неуправляемого сближения космиче-
ских объектов [43]. Представлен новый метод  
для вычисления вероятности столкновения 
КА на коротких интервалах [44].

Динамика полета околоземных КА. Рас-
смотрены вопросы проектирования схемы 
полета при выведении на геостационарную 
орбиту с использованием ЭРДУ двух типов 
(малой мощности — 1,78 кВт и относительно  
высокой — 4,5 кВт) с возможностью их пере-
ключения на теневых участках и/или с учетом 
высоты перигея [45]. Приводится анализ влия-
ния радиационных поясов. В качестве примеров 
рассматриваются РН Falcon-9 и «Зенит-SL».

В докладе [46] представлены новые  
оптимальные решения для двухимпульсных 
перелетов на околокруговых орбитах. 

Изложен опыт гибкого проектирова-
ния миссии для пикоспутника AeroCube-4  
(10 см, 1 кг) на орбите 480×780 км с наклонени-
ем 65° [47]. Описано управление положением 
вдоль орбиты за счет изменения торможения 
при съемке Земли.

Представлена программная система по ана-
лизу миссий и планирования маневров GMAT 
(General Mission Analysis Tool), разработанная 
NASA [48, 49]. Описана верификация системы.

Изложен [50] аналитический метод прог-
нозирования движения КА на околокруго-
вых низких околоземных орбитах. Описаны 

оценки точности формата TLE (Two Line 
Element) элементов системы NORAD на при-
мере спутника GOCE [51]. Изложен анализ 
некеплеровых траекторий КА для около-
земных маневров [52]. Описано адаптивное 
отслеживание тепловых потоков при входе  
в атмосферу Земли [53].

Наблюдение Земли из космоса. Изложен 
метод выбора и поддержания орбит искус-
ственных спутников Земли радарной интер-
ферометрии для измерения очень малых изме-
нений в топографии Земли, включая ледяной 
покров [54]. Представлен метод проектиро-
вания спутниковых орбит наблюдения Земли  
с использованием метаэвристической оптими-
зации (Particle Swarm Optimization) [55].

Динамика лунных полетов

Описана программная среда для проекти- 
рования и эффективного анализа орбит в сис-
теме Земля–Луна [56]. Разработан каталог 
для выбора орбит, приводится их классифи-
кация для следующих групп: либрационные 
орбиты, резонансные, лунно-центрические  
и околоземные. 

Представлен класс селеноцентрических  
ретроградных орбит для новых использований 
окололунных пилотируемых операций (радиус 
~12 500…25 000 км), обеспечивающих под-
держку операций автоматических аппаратов 
на поверхности Луны, миссии к астероидам  
и т. п. [57]. Изложена методика статистического 
расчета бюджета топлива для перелетов на гало- 
орбиты в окрестности EML1 [58]. Описано  
проектирование аварийной траектории при 
непроведении маневра перехода на окололун-
ную орбиту для КА LADEE (Lunar Atmosphere & 
Dust Environment Explorer) [59]. Изучена 
стратегия для низкоэнергетических траекто-
рий возврата от Луны [60]. Изложена методика 
поддержания гало-орбит в окрестности EML1  
с использованием непрерывной тяги [61].

Динамика межпланетных перелетов  
и полетов к астероидам

Межпланетные перелеты. Рассмотрены 
вопросы проектирования миниатюрных КА  
и оптимизации межпланетных траекторий на 
основе новой технологии ЭРДУ с высокими 
плотностью плазмы и тяговооруженностью,  
которые имеют очень малый форм-фактор 
(<0,1U, где U — 10×10×10 см) [62]. Эта тех-
нология использует CAT (CubeSat Ambipolat 
Thruster) и позволяет обеспечить характери-
стические скорости ∆Vx ~11 км/с для КА разме-
ром ~3U и ∆Vx  ~20 км/с для КА размером ~6U.  
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Представлены массовые сводки и оценки для 
дальних межпланетных перелетов с начальной 
геостационарной орбиты для КА с электричес-
кой мощностью 70 Вт (сухая масса 6,2 кг).

Изложен анализ быстрых траекторий воз-
вращения от Марса с гравитационным манев-
ром у Венеры [63]. Они позволят существенно 
сэкономить потребные затраты характеристи-
ческой скорости (порядка нескольких км/с). 
Приводятся их детальный анализ и возможные 
даты перелета.

Доклад [64] посвящен оптимизации траек-
торий входа в атмосферу Марса, Венеры для 
технологий адаптивно развертывающихся ап-
паратов. В работе [65] найдены  все траектории 
свободного возврата от Марса для XXI столетия.

В докладе [66] представлены энергетиче-
ские оценки и возможные траектории межпла-
нетных пилотируемых миссий, включающие 
окололунные гравитационные маневры и гало-
орбиты в окрестности точки либрации EML2. 
Рассмотрены полеты к астероидам, сближаю-
щимся с Землей, пилотируемые экспедиции 
по облету астероидов, перелеты с гало-орбиты 
EML2 с облетом астероида и последующим воз-
вратом на гало-орбиту, пилотируемый полет со 
сближением с астероидом и спутниками Марса.

Описаны оптимальные межпланетные пере-
леты с использованием солнечного паруса [67]. 
Изложен анализ требуемых запасов топлива 
для миссий с малой тягой на Марс и полетов 
к сближающимся с Землей астероидам [68]. 
Представлен метод оптимизации межпланет-
ных траекторий с малой тягой с учетом стоха-
стических операционных аномалий [69].

Полеты к астероидам, перехват и пере-
мещение астероидов. Представлен метод быст- 
рой обработки и оптимизации перелетов  
между многими целями на орбитах с малыми  
эксцентриситетами применительно к миссиям 
полетов к сближающимся с Землей астероидам 
[70]. Представлена новая гравитационная модель 
для навигации вблизи комет и астероидов [71]. 

Рассмотрены вопросы автономного плани- 
рования маневров в окрестности малых тел 
(типа спутников Марса) [72].

Представлены результаты компьютерного 
моделирования ядерного взрыва для разру-
шения астероида [73]. Представлено линеа- 
ризованное решение задачи Ламберта,  
в качестве численных примеров рассмотре-
ны орбиты астероидов на гелиоцентрических 
орбитах в окрестности Земли [74]. Описаны 
характеристики инфракрасного телескопа  
и датчиков для наведения при гиперскорост-
ном перехвате астероида [75]. Рассмотрена ве-
роятность разрушения астероида на резонанс-
ных с Землей орбитах [76]. Выполнен анализ 

низкоэнергетического (с малой тягой) захвата 
сближающихся с Землей объектов в рамках 
задачи трех тел для систем Земля–Солнце  
и Земля–Луна [77]. Описан управляемый 
взлет с поверхности астероида [78]. Доклад 
[79] посвящен навигации в окрестности асте-
роида с использованием мерцающего лида-
ра (Flash LIDAR). Изложены аналитические 
метрики для перемещения астероидов [80]. 
Рассмотрены методические вопросы проекти-
рования для автоматических миссий по пере-
направлению астероидов ARM [81]. Описана 
идентификация перемещаемых астероидов  
с использованием критерия Тиссерана [82].

Гало-орбиты системы Земля–Солнце. 
Представлено сравнение двух методов под-
держания гало-орбит системы Земля–Солнце, 
особо рассмотрено влияние давления сол-
нечного света [83]. Описано проектирование  
миссии SUNJAMMER (солнечная станция) 
в окрестность точки либрации L1 системы  
Земля–Солнце для предупреждения о солнеч-
ном шторме [84]. Изложены навигационные ме-
тоды для пилотируемых миссий на гало-орбитах 
системы Земля–Солнце [85]. Рассмотрено  
оптимальное поддержание гало-орбит с ис-
пользов  анием теории динамических систем 
для КА WIND в системе Земля–Солнце [86].

Заключение

Доклады конференций AIAA Space 
Conference и AIAA/AAS Astrodynamics Specialist 
Conference охватывали очень широкий спектр 
научно-технических проблем современной 
космонавтики. Одной из основных тенденций 
подобных конференций в последние годы ста-
ло существенное расширение числа докладов,  
в которых комплексно рассматриваются про-
екты перспективных миссий за пределы около- 
земного пространства. Многие из них базиру-
ются на имеющихся средствах выведения на ор-
биту и рассчитаны на ближайшие десятилетия.
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