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ПРОБЛЕМНыЕ ВОПРОСы 
фОРМИРОВАНИЯ  
СХЕМНО-ТЕХНИЧЕСКИХ  
РЕШЕНИй МАЛОГАБАРИТНыХ 
СПуСКАЕМыХ АППАРАТОВ

ThE PROBLEMATIC  
ISSuES Of ENGINEERING  
SOLuTIONS fOR  
SMALL-SIZED DESCENT 
VEhICLES

К.Х. Торрес Санчес1, 
аспирант, 
cgerarts@yahoo.com.mx;
C.G. Torres Sanchez

В.А. Воронцов2, 
доктор технических 
наук,  
vorontsov@laspace.ru;
V.A. Vorontsov

К.М. Пичхадзе2, 
профессор, доктор 
технических наук, 
pichkhadze@laspace.ru;
K.M. Pichkhadze

А.М. Крайнов2, 
krainov@laspace.ru;
A.М. Krainov

В статье рассматриваются основные параметры 
и схемообразующие признаки малоразмерного 
автоматического спускаемого аппарата на основе 
сравнения и выбора отработанных и перспективных 
схемно-технических решений посадки и ввода 
в действие спускаемого аппарата. Определяются 
основные характеристики спускаемого аппарата 
для получения предварительных оценок по массе 
и геометрии малоразмерного автоматического 
спускаемого аппарата.

Ключевые слова:  
космический аппарат;  
спускаемый аппарат;  
орбитальный аппарат;  
малый космический аппарат.

This article covers the main parameters  
and characteristic features of small-sized  
automatic descent vehicles based  
on comparison and selection  
of the verified and perspective  
engineering solutions for landing and  
activation of the descent vehicle. The main 
characteristics for small-sized automatic  
descent vehicles’ mass and geometry  
preliminary assessments are defined.

Key words:  
spacecraft;  
descent vehicle;  
orbiter;  
small-sized spacecraft.

1  ФГБОУ  ВПО  «Московский  авиационный  институт  
(национальный исследовательский университет)», Россия, 
г. Москва.
Moscow Aviation Institute (National Research University), 

Russia, Moscow.

2  ФГУП «НПО им. С.А. Лавочкина», Россия, Московская 
область, г. Химки.
Federal  Enterprise  «Lavochkin  Association»,  Russia, 

Moscow region, Khimki.

введение
Одним  из  наиболее  перспективных  направлений 

космической техники сегодня является создание ма-
лоразмерных космических аппаратов (МКА). Работы 
по этому направлению ведутся государствами, име-
ющими крупнейшие космические агентства: Россия, 
США,  Великобритания,  Франция,  Германия  и  др. 

В  разработке  МКА  также  заинтересованы  страны, 
имеющие более скромные бюджеты на развитие кос-
мических  технологий,  например,  страны  латинской 
Америки (Мексика, Бразилия, Аргентина и др.).
В  Федеральной  космической  программе  Россий-

ской  Федерации  значительная  роль  отводится  ис-
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пользованию  унифицированной  платформы  для 
малоразмерных  космических  аппаратов.  В  рамках 
российского проекта «Малые космические аппараты 
для  фундаментальных  космических  исследований» 
ведутся  работы  по  созданию  серии  МКА  научно-
исследовательского  назначения  на  базе  платформы 
«Карат». На  базе  этой  платформы  создаются  мало-
размерные  спутники  –  астрофизические,  дистанци-
онного  зондирования  Земли,  а  также  космические 
аппараты для фундаментальных научных исследова-
ний (Овчинников М.Ю., 2007; Афанасьев И.Б., 2011; 
Ефанов В.В. и др., 2012).
Осуществление  доставки  на  Землю  результатов 

экспериментов  и  продукции  микрогравитационной 
и других космических  технологий в  составе КА не 
всегда  возможно  либо  экономически  не  выгодно, 
особенно  когда  грузы  небольшие  или  требуется  их 
оперативная доставка. Один из подходов к решению 
проблемы доставки небольших грузов с орбит искус-
ственных спутников планет – это создание и эксплу-
атация  малых  спускаемых  космических  аппаратов 
(Демьяненко Д.Б. и др., 1994).
В  продолжение  направления  разработки  отече-

ственных  МКА  предлагается  создавать  малораз-
мерные  автоматические  космические  спускаемые 
аппараты (МАКСА) на базе унифицированной плат-

формы «Карат» с учетом её применения для выпол-
нения широкого круга задач.
В  круг  возможных  задач,  решаемых  МАКСА, 

включены:
летные испытания  каких-либо новых конструк- -
тивных элементов или приборов и летная квали-
фикация служебной аппаратуры;
фундаментальные  космические  исследования  -
в условиях микрогавитации;
отработка и демонстрация новых технологий; -
обеспечение доставки полезной нагрузки на по- -
верхность Земли для их исследований в земных 
лабораториях.

1. Схемообразующие признаки
В зависимости от назначения МАКСА существует 

ряд факторов и схемообразующих признаков (рису-
нок 1), влияющих на анализ и выбор структуры спу-
скаемого аппарата (СА).
К таким факторам можно отнести:
условия полета в  атмосфере  (параметры атмос- -
феры, рельеф  (уровни высот) поверхности пла-
нет и др.);
научные задачи и особенности оборудования для  -
их реализации;

рисунок 1. Основные схемообразующие признаки спускаемых аппаратов
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конструктивные  особенности  аппарата  (уровни  -
перегрузок, при которых СА должен сохранить-
ся, коэффициент сопротивления и др.).

С  учетом  схемообразующих  признаков  возникает 
огромное множество вариантов допустимых сочета-
ний схемных решений, характеризующихся опреде-
ленным количеством вариантов возможной реализа-
ции СА.
Исходя из анализа факторов, влияющих на приня-

тие  решения,  при  выборе  схемного  решения  ввода 
в  действие МАКСА для  каждого  выбранного  вари-
анта могут быть наложены ограничения (например, 
при спуске могут быть ограничения по допустимой 
перегрузке,  допустимому  аэродинамическому  каче-
ству,  допустимому  тепловому  потоку  и  др.)  в  виде 
равенств и неравенств:

φi(x, y)=0;

ψj(x, y)≤0,
где x – вектор дискретных параметров; y – вектор 

непрерывных параметров.
В  зависимости  от  требований  к  задачам  экспеди-

ции в  качестве функционала может быть использо-
ван тот или иной показатель, где одним из ключевых 
требований  к  системе  десантирования  является  ее 
конструктивное совершенство, под которым подраз-
умевается отношение массы полезной нагрузки (ПН) 
к массе СА (Воронцов В.А., 2009; 2011)

 







ji yx

m
m ,max

са

пн , ,

где mпн – масса полезной нагрузки; mса – масса спу-
скаемого аппарата.
Состав  и  параметры  ограничений  определяют-

ся  требованиями  со  стороны  научной  аппаратуры 
и  возможностями  используемой  платформы КА,  ее 
конструктивно-компоновочной схемы.

2. Система ввода в действие
Так как одной из ключевых проблем, решение ко-

торой  определяет  успешность  использования  СА, 
является проблема формирования схемного решения 
системы ввода  его  в  действие,  то  схемное решение 
системы  ввода  в  действие  во  многом  определяет 
конструктивно-компоновочную схему СА и МАКСА 
в целом.
Для принятия решения по определению проектно-

го  облика  и  выбору  конструктивно-компоновочной 
схемы  СА  наиболее  значимым  признаком  являют-
ся схема спуска и способ торможения в атмосфере. 
В свою очередь, схема спуска тесно связана с задачей 
экспедиции, а способ торможения зависит от выбора 
формы СА, обусловливающей заданную траекторию 
спуска,  уровень  аэродинамической  и  тепловой  на-

грузки, диктующих выбор конструкции тепловой за-
щиты СА и средств обеспечения мягкой посадки.
В  данной  работе  в  качестве  основной  схемы  экс-

педиции рассматривается  вариант ввода в действие 
МАКСА на низкой околоземной орбите и его после-
довательной посадки на поверхности Земли. Выведе-
ние МАКСА на орбиту Земли может осуществляться 
с  помощью  легких  ракетоносителей  (РН).  Один  из 
наиболее приемлемых отечественных ракетоносите-
лей такого класса – РН «Старт». После выведения и 
развертывания в рабочее положение начинается этап 
научной  работы МКА,  затем  совершается  закрутка 
МКА и подготовка СА к возвращению на Землю. Да-
лее СА отделяется от МКА, аппарат входит в атмос-
феру Земли, происходит его спуск в атмосфере, аэро-
динамическое торможение и посадка на поверхность 
Земли (рисунок 2).

рисунок 2. Схема экспедиции МАКСА

2.1. Спуск в атмосфере
Спуск является одним из наиболее важных этапов 

полета  МАКСА,  только  успешное  его  выполнение 
позволит решить поставленные задачи. Процесс де-
сантирования СА в атмосфере может быть осущест-
влен разными способами с помощью выбора СА раз-
личных схемно-технических решений:

СА баллистического спуска; -
СА с парашютной системой (ПС); -
СА с плавающей аэростатной системой на конеч- -
ном этапе;
СА с роторным тормозным устройством; -
СА с надувным тормозным устройством (НТУ); -
СА с тормозной двигательной установкой. -

В  настоящей  работе  особое  внимание  уделяется 
схемам спуска с ПС и НТУ, поскольку схемы спуска 
с парашютными системами на сегодняшний день хо-
рошо изучены, а опыт работы с НТУ показал высо-
кую эффективность в снижении массы и габаритных 
размеров  аппарата  (Финченко В.С., Пичхадзе К.М., 
2012).
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Для выбора схемных решений СА сам процесс спу-
ска  десантного  аппарата  должен  быть  разделен  на 
несколько участков (рисунки 3 и 4). Поэтому следу-
ет рассматривать в последовательности вход,  спуск 
и посадку для каждого из схемных решений, на кото-
рых необходимо выделить основные параметры, уча-
ствующие на каждом этапе (Проект MetNet; Linkin V. 
et al., 2006).

3. Критерии оптимизации
До  настоящего  времени  практически  во  всех  ис-

следованиях в качестве основного критерия  эффек-
тивности (критерия качества) СА принималась масса 
ПН,  которая  доставляется  на  поверхность  планеты 
или в ее атмосферу.
Максимум ПН обеспечивается соответственно ми-

нимумом массы основной конструкции. Для умень-
шения  массы  конструкции  желательно  обеспечить 
торможение с минимальными перегрузками. Но при 
этом  увеличиваются  габариты  СА,  время  спуска, 
масса теплозащитного покрытия и др. Поэтому для 
минимизации массы систем выбирают наиболее ха-
рактерную составляющую этой массы и осуществля-
ют ее минимизацию. Ряд исследований показывает, 
что такой характерной составляющей является масса 
систем мягкой посадки.

ОНТУ – основное надувное тормозное устройство; ДНТУ – дополнительное надувное тормозное устройство.
рисунок 3. Последовательность входа, спуска и посадки СА с НТУ проекта «MetNet»

ПИМ – программно-инерционный механизм;  
ЛП – лучевой приемник; ПЗ – пиротехническая задержка;  
ПО – парашютный отсек; РП – радиопередатчик;  
РО – радиолокационный отражатель; 
ПС – парашютная система.
рисунок 4. Последовательность входа, спуска и посадки 
СА с ПС

торможение 
посредством 
ДНТУ

посадка

подготовка к работе

наполнение
ДНТУ

наполнение
ОНТУ

разблокировка 
ПИМ-1

срабатывание 
ПИМ-1
запуск ПЗ

срабатывание ЛП
запуск ПЗ

отстрел крышки ПО
ввод ПС
развертывание антенн
включение РП
снятие ПЗ
ввод РО

nx max

ориентация

вход 1

2

4

3

5

6

7

8

разблокировка ПИМ-2

посадка
срабатывание ПИМ-1
наддув мешков
отстрел крышки

θвх.

х



8

При выборе критерия оптимизации решаются две 
основные задачи:
1.  Определение  основной  составляющей  массы 

систем аппарата, минимизация которой обеспечива-
ет максимум ПН

max(mпн(xi,yj)) при min(mконст(xi,yj)).
2.  Оптимизация  траектории  спуска  на  участке 

основного  аэродинамического  торможения. Как по-
казано  в  (Воронцов В.А., Пичхадзе К.М.,  2012),  на 
данном  участке  целесообразно  использовать  крите-
рий,  обеспечивающий минимум  конечной  скорости 
Vk

min  на  заданной  высоте hk
зад,  и  критерий максимума 

конечной высоты hk
max при заданной конечной скорости 

Vk
зад. Если рассмотреть отношение кинетической и по-

тенциальной энергии СА в процессе спуска, эти кри-

терии  можно  объединить  в  коэффициент  
gh

VK
2

2

  . 

Таким образом, ставится и решается задача выполне-
ния требования min(K).

4. Массовые модели СА
В общем случае масса МАКСА mмакса складывается 

из массы МКА mмка,  массы СА mса,  массы  системы 
разделения mрз

mмакса=mмка+mса+mрз.
В  свою  очередь,  относительная  конечная  мас-

са  МАКСА  равна  сумме  относительных  масс  всех 
подсистем

свзсэпбку
*
тутзконстпн

са_0

са_к
са_к  

m
m

, 

 

,

где 
са_0

пн
пн m

m
     –  относительная  масса  полезной 

нагрузки;

са_0

конст
конст m

m
    – относительная масса конструк-

ции СА;

са_0

*
ту*

ту m
m

    – относительная масса тормозного 

устройства и системы посадки, где  туту
*
ту mmm  ,  , 

mту  –  масса  всех  средств  посадки  и  торможения, 
∆mту – масса средств отделяемых на участке спуска;

0_са

т
тз m

m з     –  относительная  масса  системы 

теплозащиты;

0_са

бку
бку m

m
     –  относительная  масса  системы 

управления бортовыми системами;

са_0

сэп
сэп m

m
     –  относительная  масса  системы 

энергопитания;

са_0

свз
свз m

m
     –  относительная  масса  системы 

связи;
mса_0 – начальная масса СА.

Предварительную оценку массовых характеристик 
СА можно получить методом подобия, который явля-
ется  обобщением  представлений  о  геометрическом 
подобии физических систем.
Два  тела  называются  подобными,  если  существу-

ет такое преобразование подобия, при котором одно 
из них переходит в другое. В частности,  геометрия, 
масса и объем связаны друг с другом соотношениями 

саподб1
'
са DKD  ,  ,  саподб2

'
са VKV   , саподб3

'
са mKm  ,  , 

где Кподб – коэффициент подобия

са

пн
подб m

mK  . 

 

.

таблица 1 – Соотношение между массой СА с твердыми АЭ и массой полезной нагрузки СА (<600 кг)

показатель масса СА, кг масса ПН, кг масса КА /  
масса ПН

распределение масс  
полезной нагрузки, %

коэффициент подобия 
ПН – Кподб

медиана 329,00 27,50 0,8 8,0%

среднее значение 309,98 39,99 0,129 12,9% 0,13

min 6,00 0,59 0,98 9,8%

max 602,00 150,00 0,24 24,90%

таблица 2 – Соотношение между массой СА с НТУ и массой полезной нагрузки СА

показатель масса СА, кг масса ПН, кг масса КА /  
масса ПН

распределение масс  
полезной нагрузки, %

коэффициент подобия 
ПН – Кподб

медиана 125,00 25 0,2 20%

среднее значение 144,6 58,26 0,40 40% 0,40

min 22,20 4,00 0,18 18%

max 308,00 200,00 0,65 64,94%
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В таблицах 1 и 2 представлены соотношения между 
массой спускаемых космических аппаратов и массой 
их полезной нагрузки. Масса полезной нагрузки и на-
учной  аппаратуры составляет 8–40% от общей мас-
сы аппарата в зависимости от системы торможения и 
мягкой посадки. Для малых СА с твердыми аэродина-
мическими экранами  (АЭ) масса полезной нагрузки 
составляет  около  13% от  общей массы КА;  для СА 
с НТУ отношение массы полезной нагрузки к массе 
аппарата составляет 40% и может достигать 60%.
Объёмная  эффективность  VEF  характеризует  от-

ношение объёма аппарата к площади его поверхно-
сти. Так  как  сферическая форма  является  наиболее 
эффективной  по  отношению  её  объёма  к  площади 
поверхности сферы, то при сравнении одного аппа-
рата  с  другим объёмная  эффективность нормализу-
ется в сфере. Следовательно, выражение для вычис-
ления  объёмной  эффективности СА принимает  вид 
(Johnson J.E., 2009)
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где υса – объем СА;
Sса – площадь поверхности СА.

Это  позволяет  проводить  сравнение  различных 
форм СА. Например, в таблице 3 показан результат 
анализа  объемно-массовых  характеристик  извест-
ных  спускаемых  аппаратов  с  разными  проектными 
обликами.

таблица 3 – Объёмная эффективность СА

КА Sса, м2 υса, м3 объёмная 
эффективность

MSL 41,48 19,21 0,83
Orion 56,97 33,22 0,88

Stardust 1,47 0,14 0,89
Hayabusa 0,33 0,014 0,85
Galileo 3,54 0,56 0,92
Apollo 42,71 22,62 0,73
Союз 13,3 5,48 0,92

Таблица  3  показывает,  что  наилучшую  объем-
ную  эффективность  имеют  КА  «Galileo»,  «Союз», 
«Stardust» и «Orion».

заключение
Показано,  что  задача  выбора  технико-конструк-

ционных  параметров  СА  носит  комплексный  ха-
рактер. При ее решении наряду с баллистическими 
вопросами  следует  рассматривать  вопросы  выбора 
схемы экспедиции, схемы ввода СА в действие, схе-
мы спуска, способы торможения и др.
Исходя  из  анализа  факторов  и  схемообразующих 

признаков,  влияющих  на  принятие  решения,  для 
решения  задачи  выбора  схемного  решения  ввода  в 

действие СА в качестве функционала может быть ис-
пользован тот или иной показатель, в зависимости от 
требований к экспедиции.
С  помощью  метода  подобия  проведен  анализ 

объемно-массовых  характеристик  известных  спу-
скаемых  аппаратов  с  разными  проектными  облика-
ми и получены предварительные оценки по их массе 
и геометрии.
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В статье дается анализ проблем создания 
перспективных сверхтяжелых ракет-носителей. 
Обосновываются энергомассовые характеристики 
и компоновочная схема ракет-носителей. 
Обсуждаются способы доставки крупногабаритных 
элементов ракет-носителей сверхтяжелого 
класса на космодром. Анализируются методы 
снижения финансовых и технических рисков 
создания и эксплуатации ракет-носителей 
сверхтяжелого класса. Поднимается проблема 
экологических последствий пусков ракет-носителей 
сверхтяжелого класса.

Ключевые слова:  
сверхтяжелая ракета-носитель;  
ракетный блок;  
масса полезного груза, выводимого на опорную орбиту.

The article analyzes the problems of development  
of perspective super-heavy launch vehicles.  
The power and mass characteristics  
and layout scheme of super-heavy LV are justified.  
The methods of delivery of large-sized elements of 
super-heavy LV to the launch site are overviewed.  
The policies for financial and technical  
risks mitigation during development  
and operating of super-heavy LV  
are investigated. The problem of environmental 
consequences of super-heavy LV  
launches is raised.

Key words:  
super-heavy launch vehicle;  
stage;  
payload mass injected into reference orbit.

Будущее  космонавтики  и  российские,  и  зарубеж-
ные  специалисты  связывают  с  освоением  астерои-
дов,  Луны, Марса  и  других  планет  Солнечной  си-
стемы. Организация таких экспедиций невозможна 
без  создания  ракет-носителей  (РН)  сверхтяжелого 
класса (СТК), способных выводить на низкую око-
лоземную  орбиту  полезный  груз  массой  от  50  до 
100  т. Однако при  создании РН СТК разработчики 
сталкиваются с целым рядом проблемных вопросов, 
среди которых:

обоснование  энергомассовых  характеристик  -
и компоновочной схемы;
изготовление и доставка крупногабаритных эле- -
ментов РН СТК на космодром;
минимизация  финансовых  затрат  на  создание  -
и эксплуатацию РН СТК;
прогноз  и  минимизация  нагрузки  на  окружаю- -
щую среду при пусках РН СТК;
минимизация технических рисков создания РН СТК. -

Рассмотрим подробнее перечисленные проблемы.
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1.  Обоснование энергомассовых 
характеристик и компоновочной 
схемы РН СТК
Основные энергетические, массовые и геометриче-

ские характеристики РН СТК определяются предель-
ным  (максимальным)  потребным  значением  массы 
полезного  груза,  который  РН  СТК  должна  достав-
лять на  заданную орбиту:  на низкую околоземную, 
опорную или на отлетную траекторию.
По  данным  (Пилотируемая экспедиция на Марс, 

2006; Луна – шаг к технологии…, 2011), суммарная 
стартовая масса экспедиционного комплекса на око-
лоземной орбите составит:

для полетов на Луну – не менее 100 т; -
для полетов на Марс – не менее 500 т. -

Масса  полезного  груза,  выводимого  на  заданную 
орбиту,  может  быть  обоснована  прямой  калькуля-
цией  потребной  массы  конструкции  космического 
объекта,  бортовых  агрегатов и  систем  с  учетом  его 
функционального назначения, численности экипажа, 
задач и длительности полета, а также с учетом воз-
можной стыковки составных частей на орбите.
Минимально  допустимое  значение  массы  полез-

ного груза определяется величиной массы наиболее 
тяжелого неделимого элемента полезного груза.
В соответствии с принятыми исходными данными 

РН СТК должны обеспечивать выведение на низкую 
околоземную  орбиту  высотой  200  км  и  наклонени-
ем i=51,6° полезных нагрузок массой (Данилюк А.Ю. 
и др., 2014):

для полета к Луне (РН СТК 1-го этапа) – не менее  -
80–90 т;
для полета к Марсу (РН СТК 2-го этапа) – не ме- -
нее 160–190 т.

Основными задачами 1-го этапа являются выведение 
пилотируемого корабля для облета Луны и на орбиту 
искусственного спутника Луны, а также обеспечение 
экспедиций  на  поверхность  Луны  (по  двухпусковой 
схеме со стыковкой пилотируемого корабля и лунного 
посадочно-взлётного корабля на орбите Луны).
Основными задачами 2-го этапа являются реализа-

ция экспедиций на поверхность Луны по однопуско-
вой схеме и экспедиции к Марсу по многопусковой 
схеме.
Вопрос  обеспечения  заданных  массово-энергети-

ческих  характеристик  тесно  связан  с  компоновкой 
РН СТК, в частности с выбором количества ступеней 
(рисунок).
  Характер  зависимости  относительной  массы  по-

лезного груза от числа ступеней в районе ее экстре-
мума позволяет, незначительно проиграв в массовой 
эффективности, выбирать схемные решения РН СТК 
с меньшим числом ступеней в интересах повышения 
их надежности и снижения стоимости пуска.

Так,  в  двухступенчатом  варианте  РН  СТК,  по 
сравнению с трехступенчатым, существует возмож-
ность  снизить  стоимость пуска и/или повысить на-
дежность  вследствие  упрощения  конструктивно-
компоновочной схемы, уменьшения числа ракетных 
блоков и, соответственно, межблочных связей, дви-
гателей и т.д. и, как следствие, снизить трудоемкость 
их изготовления и расходов на эксплуатацию.
Для осуществления вывода полезного груза на от-

летные траектории предпочтительнее создание спе-
циализированных  разгонных  блоков,  которые  явля-
ются  самостоятельными  средствами  выведения  и 
входят в состав космической головной части РН СТК, 
не являясь при этом составной частью РН (ракетным 
блоком).
Сказанное выше верно и для РН СТК с параллель-

но  работающими  ракетными  блоками  (схема  «па-
кет»):  массовая  эффективность  диктует  требование 
минимального их количества, т.е. 2-х. Однако огра-
ничения по транспортировке могут привести к боль-

рисунок. Характер изменения массовой отдачи (а) и стои-
мости пуска (б) РН от количества ступеней (Сердюк В.К., 
2009)
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шему их количеству. К большему количеству ракет-
ных  блоков  первой  ступени  может  привести  также 
требование  унификации  ракетных  блоков  в  рамках 
семейства РН различных классов (легкого, среднего, 
тяжелого, сверхтяжелого).
Для  достижения  максимальной  массы  полезного 

груза,  выводимого  РН СТК  пакетной  схемы  на  ор-
биту,  целесообразно  использовать  дросселирова-
ние  тяги  двигательных  установок  ракетных  блоков 
1-й ступени.
Дросселирование тяги в этом случае позволяет вы-

полнить  ограничения  по  максимальному  скорост-
ному напору  и  достигнуть  оптимальной  выработки 
компонентов топлива.

2.  Изготовление и доставка 
крупногабаритных элементов 
РН СТК на космодром
Основными  факторами,  усложняющими  доставку 

на космодром элементов РН СТК железнодорожным 
и авиационным транспортом, являются большие раз-
меры неразборных конструкций.
Максимальный объем топливного бака РН при ми-

нимальной массе достигается, как известно, для шара 
(как у РН СТК «Н-1»). Исходя из этого РН тяжелого 
и  сверхтяжелого  класса  должны иметь малое  удли-
нение и большой диаметр баков. Однако увеличение 
диаметра баков повышает сложность изготовления и 
транспортировки ракетного блока. Поэтому обычно 
топливные баки в РН выполняют цилиндрическими, 
несмотря на то, что они примерно в 1,3 раза тяжелее 
шаровых. Кроме того, цилиндрические удлиненные 
баки совмещают с силовой конструкцией РН, делая 
их несущими.
Анализ  железнодорожных  габаритных  ограниче-

ний показывает, что для ракетного блока диаметром 
4,1 м  длина не может  превышать  24 м. Однако ис-
следования, проведенные ГРЦ имени В.П. Макеева, 
выявили, что допустимо некоторое увеличение этой 
длины за счет применения дополнительных сужаю-
щихся хвостового и носового отсеков. Такое решение 
позволяет увеличить объемы топливных баков ракет-
ных блоков более чем на 25...30% («Виктория-К»…, 
2009).
Использование авиационного транспорта позволя-

ет доставлять на космодром элементы конструкции 
РН СТК гораздо большего диаметра. Так, при под-
готовке к пуску многоразовой космической системы 
«Буран»  для  доставки  на  космодром  «Байконур» 
водородного бака РН «Энергия» длиной около 40 м 
и диаметром 7,78 м использовался  тяжелый транс-
портный самолет ВМ-Т (3М-Т) «Атлант» (модифи-
кация стратегического бомбардировщика конструк-

ции В.М. Мясищева 3М). Бак крепился к фюзеляжу 
самолета  сверху.  Размеры  фюзеляжа  при  этом  со-
ставляли 51×3,5 м.
В настоящее время для доставки крупногабарит-

ных элементов РН СТК на космодром могут быть 
использованы  тяжелые  транспортные  самолеты  
АН-124 «Руслан» (грузоподъемность – до 100 т) и 
АН-225 «Мрия» (грузоподъемность – до 275 т), соз-
данные в конструкторском бюро им. О.К. Антонова.
В  связи  с  задачей  транспортировки  крупногаба-

ритных  элементов  РН  СТК  на  космодром  иногда 
упоминают  аэростатические  летательные  аппараты 
(дирижабли).  Действительно,  перевозки  крупнога-
баритных  и  тяжелых  грузов  при  помощи  дирижа-
блей очень дешевы: их стоимость сравнима со сто-
имостью  перевозок  на  речных  и  морских  баржах. 
В принципе достижимы более  высокая надёжность 
и  безопасность,  чем  у  самолётов  и  вертолётов. На-
конец, дирижаблю не требуется взлётно-посадочной 
полосы; – более того, он может вообще не призем-
ляться, а просто «зависнуть» над землёй.
Однако  существенно препятствуют решению рас-

сматриваемой  задачи  зависимость  от  погодных 
условий  и  сложность  приземления.  Так,  например, 
американские  военные  дирижабли  1950–1960-х  гг. 
требовали усилий около полусотни человек для на-
дёжной посадки и поэтому после появления надёж-
ных  вертолётов  были  сняты  с  вооружения  (Дири-
жабль, 2011). Кроме того, для тяжелых дирижаблей 
требуются  очень  большие  ангары  для  хранения  и 
обслуживания.
Таким  образом,  пока  недостатки  дирижаблей  как 

средств транспортировки крупногабаритных элемен-
тов РН СТК перевешивают их достоинства. Поэтому 
в обозримом будущем транспортирование элементов 
РН СТК на территории России будет, по-видимому, 
осуществляться  железнодорожным  или  авиацион-
ным транспортом.
Перевозка ракетных блоков должна производиться 

с наддутыми до транспортировочного давления шар-
баллонами, магистралями и баками.
При  этом  для  защиты  от  влажностной  коррозии 

при хранении и транспортировании в баках должна 
быть создана специальная защитная атмосфера при 
помощи инертного газа или осушенного воздуха.
Кардинальным  решением  проблем  изготовления 

и  доставки  крупногабаритных  элементов на  космо-
дром  является  строительство  вблизи  космодрома 
завода  для изготовления и  сборки ракет-носителей. 
При этом производство наиболее сложных систем и 
агрегатов  (двигатели,  приборы  систем  управления 
и др.), а также малогабаритных элементов целесоо-
бразно сохранить на базовых предприятиях.
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3.  Минимизация финансовых затрат 
на создание и эксплуатацию 
РН СТК
Коммерческий потенциал РН СТК отсутствует, по-

скольку экономическая целесообразность их созда-
ния  и  использования  не  очевидна  или,  по  крайней 
мере,  может  рассматриваться  лишь  в  отдаленном 
будущем. Минимизировать же финансовые затраты 
на создание и эксплуатацию РН СТК можно за счет 
унификации РН СТК и ее элементов с РН меньших 
размерностей,  а  также  при  использовании  научно-
технических  и  технологических  достижений,  обе-
спечивших достижение поставленной цели в смеж-
ных  отраслях  экономики  (Клюшников В.Ю. и др., 
2013).
Так,  например,  по  данным  некоторых  американ-

ских специалистов, затраты на программу «Saturn» – 
«Apollo» к 1990 году окупились примерно на 300% 
за счет внедрения в другие отрасли промышленности 
технологий,  разработанных  в  ходе  реализации про-
граммы (Мишин В.П. и др., 1990).
В таблице 1 представлены технико-экономические 

показатели РН СТК, доведенных до готовности к лет-
ным испытаниям.
Стоимость  разработки,  изготовления  и  пуска 

РН СТК  в  несколько  раз  больше,  чем  аналогичные 
показатели для РН тяжелого и среднего классов, не 
говоря уже о легких РН. При этом стоимость разра-
ботки и создания РН СТК примерно на два порядка 
выше стоимостей изготовления и пуска.
Как  правило,  не  менее  40%  стоимости  изготов-

ления  РН  приходится  на  двигательную  установку 
(Шнякин В. и др., 2012) и порядка 20% – на систему 
управления. Стоимость регулируемого (дросселиру-
емого) жидкостного ракетного двигателя (ЖРД) мо-
жет составить от 60 до 70% от стоимости ракетного 
блока (Использование модульного принципа…, 2013). 
Кроме того, с течением времени элементы РН доро-
жают. По данным Центра Келдыша, каждые пять лет 

усреднённая по совокупности изготавливаемых ЖРД 
для  PH  и  РБ  стоимость  изготовления  двигателей 
удваивается. Таким образом, уменьшение стоимости 
двигателей  является  важным  направлением  сниже-
ния стоимостных показателей РН СТК.
Кроме того, стоимостные показатели любой техни-

ки  зависят  от  объемов  производства.  Рассчитывать 
на массовый выпуск РН СТК не приходится. Поэто-
му основным направлением снижения стоимости РН 
СТК является унификация систем, агрегатов, самих 
ракетных блоков, а также систем и сооружений стар-
тового и технического комплексов.
Тенденции  к  унификации  прослеживаются  при 

создании практически всех РН СТК, доведенных до 
этапа летных испытаний. Так, например, предпола-
галось, что на основе советской РН СТК «Н-1» будет 
разработан  ряд  РН,  включая  форсированную  вер-
сию «Н-1Ф», модификацию «Н-1М» на кислородно-
водородных двигателях, рассчитанную на выведение 
полезного  груза  массой  до  155–175  т,  а  также  РН 
меньшей размерности, вплоть до легкого класса (Так 
это было..., 2000).
Представляет  интерес  такой  факт:  В.П.  Глушко, 

сразу после назначения в 1974 году Генеральным кон-
структором НПО «Энергия», отказавшись от РН СТК 
«Н-1», предложил унифицированный ряд РН пакет-
ной схемы с грузоподъемностью от 30 до 250 тонн – 
РЛА (ракетные летательные аппараты) (Информация 
по семейству РЛА,  2014).  Все  РН  ряда  РЛА  име-
ли  одинаковую  компоновку:  вокруг  центрального 
кислородно-водородного блока второй ступени диа-
метром 9 м крепились боковые блоки первой ступе-
ни диаметром 6 м,  работающие на кислороде и ке-
росине. Масса выводимого полезного груза зависела 
от количества боковых блоков. Самая тяжелая РН из 
этого ряда, РЛА-150, должна была выводить на ор-
биту полезный груз массой 250 тонн. На реализацию 
всей программы требовалось 12 млрд. руб.
В период создания РН СТК «Энергия» также про-

рабатывался  ряд  РН  с  двумя  («Энергия-М»),  с ше-

таблица 1 – Технико-экономические показатели РН СТК (Мишин В.П. и др., 1990; Космические грузовики…, 2014; Space 
Transportation Costs…, 2002)

ракета-носитель год начала 
создания

год начала 
эксплуатации

стоимость
год оценки

изготовления пуска разработки

«Сатурн-V» 1962 1970 175 млн. долл. 200 млн. долл. 27000 млн. долл. 1985

«Н-1» 1964 1969 12 млн. руб. 10 млн. руб. 4000 млн. руб. 1969

«Энергия» 1976 1987 180 млн. руб. 210 млн. руб. 25000 млн. руб. 1989

«Space Shuttle» 1970 1980 435 млн. долл. 500 млн. долл.
25000 млн. долл. 
+ 6600 млн. долл. 

ежегодно

1985
2000
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стью и с восемью («Вулкан») боковыми блоками, а на 
основе отдельно взятого бокового блока была созда-
на РН среднего класса «Зенит». Причем уровень уни-
фикации конструкции модульной части РН «Зенит» 
и «Энергия» составлял 70–75% (Губанов Б.И., 2000).
По  данным  (Использование модульного принци-

па…,  2013),  снижение  стоимости  РН  за  счет  уни-
фикации  ракетных  блоков  может  достичь  15–20%. 
Необходимо учитывать,  что  с  конца  80-х  годов  ра-
кетные двигатели выступают на рынке космических 
технологий  в  качестве  самостоятельного  товара. 
Отработка  нового  двигателя  с  учетом  стендового 
и  лабораторного  оснащения  стоит  очень  дорого. 
Поэтому при создании новых РН, как правило, ис-
пользуют  готовые  двигатели,  прошедшие  полный 
цикл  отработки  (Шнякин В. и др.,  2012).  Помимо 
уменьшения общей стоимости РН (по сравнению с 
вариантом  параллельного  создания  двигателя  для 
конкретного носителя), такая унификация позволяет 
еще и повысить надежность РН за счет увеличения 
общего объема отработки и уровня отработанности 
технологии производства.
Снижение  стоимости  двигателей  РН  СТК  может 

быть  достигнуто  за  счет  снижения  напряженности 
характеристик ЖРД  (температуры и  давления  в  ка-
мере сгорания).
Как известно, ЖРД открытого цикла по сравнению 

с ЖРД  закрытого  цикла  имеет  менее  напряженные 
характеристики и пониженный износ турбины, более 
высокую  надежность  и  меньшую  стоимость  (Сер-
дюк В.К., 2009). Кроме того, в случае аварии процес-
сы в ЖРД открытого цикла развиваются медленнее 
и, как правило, системе аварийной защиты двигателя 
хватает времени отключить его, избежав тем самым 
взрыва и пожара. Преимуществами ЖРД закрытого 
цикла  являются  более  высокие  показатели  тяги  и 
удельного импульса тяги.

4.  Прогноз и минимизация нагрузки 
на окружающую среду при пусках 
РН СТК
Пуски РН СТК по сравнению с пусками РН мень-

шей  размерности  будут  более  интенсивно  воздей-
ствовать на окружающую среду. Кроме того, возмож-
но появление качественно новых воздействий.
Среди видов воздействия РН СТК на окружающую 

среду наиболее важными являются (таблица 2): ток-
сичность компонентов топлива; площадь отводимых 
районов  падения  (РП)  отделяющихся  частей  (ОЧ) 
РН;  влияние  пуска  на  засорение  околоземного  кос-
мического  пространства  (операционные фрагменты 
РН, остающиеся на орбите, длительность баллисти-
ческого существования последних ступеней РН и от-
работавших разгонных блоков).

таблица 2 – Нагрузка РН СТК на окружающую среду

ракета-
носитель (раз-
гонный блок)

компоненты топлива площадь сухопут-
ных РП ОЧ, км2

«Saturn-V» керосин RP-1, О2, Н2 -
«Н-1» керосин РГ-1, О2 ~20000

«Энергия» керосин РГ-1, О2, Н2 ~55000

«Space Shuttle»
О2, Н2

смесевое твердое 
топливо

-

Как  видно  из  таблицы  2,  в  качестве  горючего  в 
РН СТК используется жидкий  водород  или  углево-
дородное  топливо  на  основе  керосина,  в  качестве 
окислителя – жидкий кислород. Также на стартовых 
ускорителях РН «Space Shuttle» используется твердое 
топливо. За исключением углеводородного горючего, 
все компоненты топлива РН СТК не токсичны. Угле-
водородное  топливо  на  основе  керосина  относится 
к  веществам  4-го  класса  опасности  (малоопасное) 
(ГОСТ 12.1.007-76. Вредные вещества, 1977).
Из продуктов сгорания ракетных топлив наиболее 

токсичными  являются  соединения  хлора,  выбрасы-
ваемые  при  работе  твердотопливных  ускорителей 
многоразового транспортного космического корабля 
(МТКК) «Space Shuttle» и РН СТК на основе  твер-
дотопливных  ускорителей.  Помимо  токсичности, 
соединения  хлора  обладают  озоноразрушающей 
активностью и способны приводить к образованию 
кислотных осадков.
При работе жидкостных двигателей наиболее опас-

ными являются окислы азота, однако их доля в об-
щей массе продуктов сгорания небольшая (<1%).
Из-за большой размерности РН СТК площадь РП 

отделяющихся  частей  (ракетных  блоков,  головного 
обтекателя) примерно в 3–4 раза превышает площадь 
РП ОЧ РН меньшей размерности. Если для американ-
ских РН СТК этот фактор не существенен (ступени 
падают в океан), то для России с ее континентальны-
ми  космодромами  остро  стоит  вопрос  уменьшения 
площади РП ОЧ РН.
Исходя из современных представлений о планетар-

ных физических процессах, в частности о процессах 
в верхней атмосфере, и об ионосферно-литосферных 
связях,  на  содержательно-логическом  уровне  сфор-
мулирована  гипотеза  о  возможном  инициировании 
триггерных  эффектов  в  геосредах  (геосферах)  в 
результате  пусков  ракет-носителей  сверхтяжелого 
класса  (Клюшников В.Ю., 2012; Клюшников В.Ю., 
2013; Котомин А.А. и др., 2001).
Основные  положения  гипотезы  базируются  на 

представлениях  о  геосредах  как  о  нелинейных  си-
нергетических  системах,  представляющих  собой 
к  тому  же  неравновесные  структуры.  Физические 
явления  и  динамику  геосред  определяют  сложные 
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электромагнитные,  гидромеханические,  акустиче-
ские и другие волновые процессы, изучение которых 
продолжается.
В процессе работы ракетных двигателей в атмосфе-

ру выбрасывается значительная масса продуктов сго-
рания ракетного топлива, в основном газообразных. 
Экспериментальные исследования показали,  что по 
траектории  полета  РН  образуются  различного  рода 
волновые возмущения, в частности магнитогидроди-
намические, акустико-гравитационные и внутренние 
гравитационные волны.
При  определенных  условиях,  способствующих 

развитию  катастрофических  явлений  в  результате 
мощных атмосферных выбросов и волновых воздей-
ствий,  с  некоторой  вероятностью,  возможно,  могут 
иметь место триггерные эффекты, приводящие в ко-
нечном счете к инициированию циклонических про-
цессов  в  атмосфере  и  к  повышению  сейсмической 
активности.
РН  сверхтяжелого  класса  являются  новым,  уни-

кальным объектом, воздействующим на все геосфе-
ры. В целях исключения экстремальных экологиче-
ских  последствий  пусков  такие  ракеты  необходимо 
проектировать  исходя  из минимально  достижимого 
воздействия на окружающую среду.

5.  Минимизация технических рисков 
создания РН СТК
Технические  риски  создания  РН  СТК  определя-

ются  уровнем  и  непрерывностью  финансирования, 
качеством  предпроектных  исследований  и  приня-
тых  проектно-конструкторских  решений,  техноло-
гическим уровнем производственной базы, объемом 
и качеством наземной экспериментальной отработки 
и рядом других факторов.
Индикатором уровня технического риска создания 

РН СТК является надежность РН, достигнутая к на-
чалу летных испытаний.
Как известно (Так это было..., 2000), большая часть 

аварий при пусках РН связана с простыми конструк-
торскими,  технологическими и  эксплуатационными 
ошибками  (несоответствием  полярности,  ошибки  в 
схемах, засорение магистралей, неправильное соеди-
нение элементов и т.п.). Вторую часть причин аварий 
составляет незнание условий работы объекта, вели-
чин нагрузок на него и особенностей взаимодействия 
систем и агрегатов в процессе их функционирования. 
Полученные  в  1970-х  годах  статистические  кривые 
роста  надежности  каждой  ступени  РН  при  первом 
пуске лежали в широких пределах: от 0,2 до 0,8 (Так 
это было..., 2000). Эти цифры коррелировали с но-
визной  и  сложностью  конструкции  РН,  наличием 

прототипов и аналогов, а также с уровнем наземной 
экспериментальной отработки.
По  неофициальным  оценкам  Ю.А.  Мозжорина 

(Так это было...,  2000),  вероятность решения целе-
вой задачи в первом пуске РН «Н-1» не превышала 
0,01–0,16. При создании же РН СТК «Энергия» была 
запланирована  и  выполнена  весьма  обширная  про-
грамма экспериментальной отработки и испытаний, 
в результате чего перед первым пуском надежность 
РН оценивалась величиной порядка 0,95 (Выступле-
ние главного конструктора…, 1997).
Специально для наземной экспериментальной от-

работки РН СТК «Энергия» был построен унифици-
рованный комплекс «Стенд-старт».
Кроме предполетных огневых технологических ис-

пытаний каждого блока первой ступени (блоки «А») 
и центрального блока (блок «Ц») в штатной комплек-
тации, предусматривались предполетные испытания 
РН в целом с запуском по полетной циклограмме всех 
восьми двигателей пакета. Причем после проведения 
этих испытаний блоки не должны были подвергать-
ся переборке, разборке, доработке и переоснащению 
(Губанов Б.И., 2000).
Важным  решением  было  введение  «холодных» 

технологических испытаний пневмогидравлической 
системы блоков «А» и «Ц». Суть «холодных» техно-
логических  испытаний  сводилась  к  воспроизведе-
нию полета РН без запуска двигателей, но со сраба-
тыванием  всех  элементов,  кроме  пиротехнических, 
в циклограмме полета. Расход топлива имитировался 
газом.
По  оценкам  Б.И.  Губанова  (Губанов Б.И.,  2000), 

доля  дефектов,  выявляемых  при  контрольно-техно-
логических  испытаниях  ракетных  двигателей 
РН  СТК  «Энергия»,  составляла  53%;  при  «холод-
ных»  технологических  испытаниях  пневмогидрав-
лической  системы,  автономных  и  комплексных  ис-
пытаниях и предполетном контроле – 47% (данные 
получены  на  основе  статистической  выборки  по 
3722 пускам ракет-носителей и баллистических ра-
кет, при этом суммарное количество ракетных блоков 
в этих пусках составляло 13626).
В  США  экспериментальной  отработке  РН  СТК 

«Saturn-V»и МТКК «Space Shuttle» с самого начала 
уделялось очень большое внимание. Так, вплоть до 
аварии корабля «Челленджер» в 25-м полете МТКК 
«Space  Shuttle»  вероятность  катастрофы  американ-
скими экспертами оценивалась как 1:100000 (одна на 
сто  тысяч  полетов),  т.е.  практически  отсутствовала 
(Караш Ю.,  2011). Впоследствии, после  гибели ор-
битальных  кораблей  «Челленджер»  и  «Колумбия», 
эта цифра корректировалась в сторону снижения. По 
причине  чрезвычайно  высокой  сложности  и  техни-
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ческих  решений,  обеспечивающих  многоразовость, 
задача  обеспечения  надежности  МТКК  оказалась 
сложной. Более того, можно утверждать, что в пол-
ной  мере  обеспечить  надежность  и  безопасность 
экипажа МТКК «Space Shuttle» при принятой компо-
новке невозможно.
Что  касается  РН  СТК  «Saturn-V»,  созданной  в 

США, то следует признать, что она обладала доста-
точно  высоким  уровнем  надежности,  в  том  числе 
и  благодаря  большому  объему  экспериментальной 
отработки.
По данным (Афанасьев В.А. и др., 1994), в результа-

те наземной экспериментальной отработки космиче-
ского корабля «Аполлон» (по терминологии НАСА – 
квалификационные  испытания)  было  выявлено 
67,5%  всех  конструктивных  недостатков  и  45,3% 
производственных  дефектов;  30%  конструктивных 
недостатков  и  53,7%  производственных  дефектов 
выявили  в  процессе  производственного  контроля 
(контрольно-технологические,  приемочные,  испы-
тания) и только 2,5% конструктивных недостатков и 
1% производственных  дефектов  выявили  предстар-
товые проверки и летные испытания.
Помимо сказанного выше, можно утверждать, что 

в ряде случаев на надежность, а значит, и на техниче-
ские риски создания и эксплуатации РН СТК влияет 
компоновка РН.
Проблематичным, в частности,  является вопрос о 

количестве и надежности ракетных двигателей, осо-
бенно на первой ступени РН СТК.
По предварительным оценкам, доведение надежно-

сти ЖРД до уровня 0,999 и выше не целесообразно. 
Такой вывод обосновывается тем, что при доведении 
надёжности одиночного ЖРД от 0,995 до 0,999 коли-
чество испытаний возрастет в пять раз, а стоимость 
всей разработки – более чем в три раза. При дальней-
шем  увеличении  требований  по  надёжности  время 
отработки, количество испытаний и стоимость всей 
разработки будут возрастать еще больше.
Технические риски создания РН СТК можно сни-

зить за счет горячего резервирования ЖРД. Для этого 
необходимо, чтобы двигательная установка ступени 
(ракетного блока) состояла из нескольких ЖРД с глу-
боким регулированием тяги и высоким коэффициен-
том охвата аварийных ситуаций системы аварийной 
защиты (САЗ) при отказе одиночного ЖРД.
Глубокое  регулирование  тяги  дает  возможность 

компенсации отказа (аварийного выключения) одно-
го  и  более  ЖРД  форсированием  работоспособных 
ЖРД,  желательно  с  номинальной  выработкой  КРТ 
из баков.
Повышение  значения  коэффициента  охвата  ава-

рийных  ситуаций  при  отказе  одиночного ЖРД  мо-

жет  быть  достигнуто  за  счет  замедления  развития 
или  нейтрализации  последствий  аварийной  ситуа-
ции в хвостовом отсеке ракетного блока. Для этого 
могут  быть  использованы  пожаровзрывозащитные 
панели и локальные системы пожаротушения. Пере-
численные  мероприятия  были  реализованы  в  РН 
«Falcon 9» (компания SpaceX, США) и подтвердили 
свою  эффективность  при  запуске  автоматического 
транспортного  грузового  корабля  «Dragon»  8  октя-
бря 2012 г. Из-за отказа один из девяти ЖРД ракеты 
был автоматически отключен. Однако это не привело 
к аварии. На борту РН была пересчитана программа 
выведения и циклограмма работы исправных двига-
телей, и космический корабль «Dragon» был успеш-
но выведен на орбиту (SpaceX CRS-1…, 2012).
Современные  методы  проектного  управления  по-

зволяют  более  качественно  решать  задачу миними-
зации  технических  рисков  создания  РН СТК  (Афа-
насьев В.А. и др.,  1994).  Стандарты  проектного 
управления  включает  в  себя  правила  и  процедуры 
планирования управления рисками, их идентифика-
ции и анализа, реагирования на риски, мониторинга 
рисков (Лохнин А., 2012).

6. Некоторые выводы… Что дальше?
Таким  образом,  проведенный  анализ  позволяет 

сформулировать  следующие  выводы  и  предложе-
ния по реализации отечественного проекта создания 
РН СТК:
1.  Грузоподъёмность РН СТК на низкую околозем-

ную орбиту в  единичном пуске,  исходя из  характе-
ристик решаемых задач и калькуляционных расчетов 
масс составных частей полезного груза, рекоменду-
ется принять равной:

для полета к Луне – не менее 80–90 т; -
для полета к Марсу – не менее 160–190 т. -

Для  получения  высокого  весового  совершенства 
РН  СТК  должна  иметь  малое  удлинение,  большой 
диаметр  баков  и  последовательное  расположение 
ступеней.  В  интересах  повышения  надежности  и 
снижения  стоимости  изготовления  и  пуска  количе-
ство ступеней РН СТК должно быть равно двум (без 
учета разгонного блока).
Однако ограничения по транспортировке, а также 

требования унификации могут привести к увеличе-
нию количества ракетных блоков (больше чем два) и 
к необходимости их сборки в пакетную схему.
Окончательный облик РН СТК следует определять 

по  результатам  решения  оптимизационной  задачи, 
минимизирующей общие затраты на ее создание, из-
готовление  и  эксплуатацию  с  учетом  всех  подгото-
вительных логистических операций,  распределения 
затрат в ряде РН (если ряд РН создается в результате 

ПРОБЛЕМы СОзДАНИЯ ПЕРСПЕКТИВНыХ  
СВЕРХТЯЖЕЛыХ РАКЕТ-НОСИТЕЛЕй



17

1.2015

создания РН СТК) и получения прибыли от трансфер-
та технологий, полученных при создании РН СТК.
2.  Кардинальным решением проблем изготовления 

и  доставки  РН СТК  на  космодром  является  строи-
тельство вблизи него сборочного ракетного завода.
3.  Технические риски создания РН СТК определя-

ются  уровнем  и  непрерывностью  финансирования 
создания  РН,  качеством  предпроектных  исследова-
ний и принятых проектно-конструкторских решений, 
технологическим  уровнем  производственной  базы, 
объемом  и  качеством  наземной  экспериментальной 
отработки, а также рядом других факторов.
Надежность  РН СТК,  достигнутая  к  началу  лет-

ных  испытаний,  являющаяся  индикатором  уровня 
технического  риска  создания  РН,  не  должна  быть 
ниже  0,90–0,95.  Для  достижения  этого  показателя 
необходим  достаточно  большой  объем  наземной 
экспериментальной отработки РН СТК и ее элемен-
тов:  от  «холодных»  технологических  испытаний 
пневмогидравлической  системы  ракетных  блоков 
до огневых технологических испытаний отдельных 
блоков и РН в целом. Объем отработки должен опти-
мизироваться  исходя  из  финансовых  ограничений 
и  степени неопределенности  знаний о физических 
процессах, протекающих в системах и агрегатах РН 
в полете.
Технические риски создания РН СТК можно сни-

зить  также  за  счет  горячего  резервирования  ЖРД. 
Для этого необходимо, чтобы двигательная установ-
ка ступени (ракетного блока) состояла из нескольких 
ЖРД с глубоким регулированием тяги и высоким ко-
эффициентом  охвата  аварийных  ситуаций САЗ  при 
отказе  одиночного  ЖРД.  Глубокое  регулирование 
тяги дает возможность компенсации отказа (аварий-
ного выключения) одного и более ЖРД форсирова-
нием работоспособных ЖРД при номинальной выра-
ботке КРТ из баков.
Повышение  значения  коэффициента  охвата  ава-

рийных ситуаций при отказе одиночного ЖРД может 
быть  обеспечено  за  счет  замедления  развития  или 
нейтрализации  последствий  аварийной  ситуации  в 
хвостовом отсеке ракетного блока. Для этого могут 
быть использованы пожаровзрывозащитные панели 
и локальные системы пожаротушения.
Основой для снижения технических рисков созда-

ния РН СТК являются современные методы проект-
ного управления.
4.  Коммерческий потенциал РН СТК отсутствует, 

поскольку  экономическая целесообразность их  соз-
дания  и  использования  не  очевидна  или,  по  край-
ней  мере,  может  рассматриваться  лишь  в  отдален-
ном будущем. Общее количество пусков РН СТК до 
2040 года не превысит 20–25.

5. Минимизация финансовых затрат на создание и 
эксплуатацию РН СТК может быть обеспечена за счет 
использования  научно-технического  задела,  нако-
пленного в период создания РН СТК «Энергия», уни-
фикации перспективной РН СТК и ее элементов с РН 
меньших (больших) размерностей, а также при усло-
вии широкого использования научно-технических и 
технологических достижений, обеспечивших созда-
ние РН СТК, в смежных отраслях экономики и в по-
вседневной жизни.
В  научно-техническом  заделе  по  РН СТК  «Энер-

гия», который может быть использован при создании 
перспективной РН СТК, следует отметить надежные 
керосиновые ЖРД РД-170, водородные ЖРД РД-0120, 
топливные баки большого диаметра, технологию ра-
бот  с  жидким  водородом,  методические  основы  и 
технологию  наземной  экспериментальной  отработ-
ки отдельных ракетных блоков и РН СТК в целом, 
технологию создания и тестирования больших про-
граммных систем.
Создание  новых  ЖРД  для  РН  СТК  имеет  смысл 

лишь в том случае, если это позволит обеспечить яв-
ный выигрыш по стоимости, удельным энергетиче-
ским характеристикам или надежности.
Унификация при создании РН СТК может рассма-

триваться  как на  уровне ракетных блоков,  так и на 
уровне отдельных элементов РН (двигателей, систе-
мы управления, механических и  электрических ин-
терфейсов  с  наземным  проверочным  и  стартовым 
оборудованием).  Было  бы  целесообразно  прорабо-
тать вопрос создания полностью унифицированного 
стартового комплекса, который можно использовать 
для пуска РН различных размерностей – от легкого 
класса до сверхтяжелого. Однако эта задача выходит 
за рамки данной статьи.
Вопросами трансферта технологий, разработанных 

при создании РН СТК, в смежные отрасли экономи-
ки и в бытовые области применения необходимо за-
ниматься параллельно с проектированием, отработ-
кой  и  испытаниями  РН.  Возможно,  следует  ввести 
требования разработки предложений по трансферту 
технологий  в  конструкторскую  документацию,  соз-
дать  специальные  структуры,  которые  бы  занима-
лись данным вопросом.
6.  Пуски  РН  СТК,  по  сравнению  с  пусками  РН 

меньшей размерности, будут более интенсивно воз-
действовать  на  окружающую  среду.  Кроме  того, 
возможно,  появятся  качественно  новые  виды  воз-
действия,  связанные  с  возникновением  триггерных 
эффектов в геосферах (гипотеза). Особого внимания 
требует  вопрос  уменьшения  площадей  РП  ОЧ  РН 
СТК  при  пусках  с  нового  российского  космодрома 
«Восточный».
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Статья содержит результаты разработки 
металлокомпозитного баллона высокого давления 
объёмом 25 дм3. Получено двукратное снижение 
массы баллона по сравнению с массой титанового 
баллона- аналога. Высокие характеристики 
обеспечены за счет применения высокопрочного 
и высокомодульного углеродного волокна 
и оптимальной схемы намотки.
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Article contains results of Development of High-
effective Metal-base Composite High-pressure Vessel in 
volume 25 дм3. Double decrease in weight of a vessel 
in comparison with weight of a titanic analogue is 
received. High characteristics are provided at the 
expense of application of high-strength and  
high-modulus a carbon fibre and the optimum  
overwrap scheme.

Key words:  
metal-base composite vessel; weight decrease; 
durability; manufacturability; reliability.

введение
Настоящая статья содержит результаты разработки 

металлокомпозитного баллона (МКБ) высокого дав-
ления объемом 25 дм3 для хранения гелия, в соста-
ве разгонных блоков  (РБ) и космических аппаратов 
(КА) различного назначения.
Целью  разработки  ставилось  существенное,  при-

близительно  в  два  раза,  снижение  массы  баллона, 
по сравнению с применяемыми в НПО им. С.А. Ла-
вочкина  титановыми  баллонами,  изготавливаемы-
ми заводом ЮжМаш (Украина) и имеющими массу 
11,2 кг. Не менее важным является также значитель-
ное уменьшение стоимости разработанных штатных 
баллонов.
Баллон  будет  применяться  в  составе  пневмоги-

дравлической  системы  межорбитального  космиче-
ского  буксира  «Фрегат»  (МКБФ),  а  также  космиче-
ских аппаратов разработки НПО им. С.А. Лавочкина 
(Асюшкин В.А., Ишин С.В., Викуленков В.П., 2013; 
Khartov V.V., Dolgopolov V.P., Efanov V.V., Zaytseva O.N. 
et al., 2011; Полищук Г.М., Пичхадзе К.М., Ефанов В.В., 
Мартынов М.Б., 2009).  По  своим  техническим  ха-
рактеристикам  баллон  не  имеет  аналогов  в  отече-

ственной  космической  отрасли,  поэтому  возможно 
его  применение  на  изделиях  других  предприятий-
разработчиков космической техники.
Разработку  технической  документации  и  изготов-

ление  баллонов  выполняет  предприятие  ЗАО  «Са-
фит», г. Хотьково.
НПО им. С.А. Лавочкина  участвовало  в  исследо-

вательских работах и в экспериментальных работах, 
проводимых на производственной и эксперименталь-
ной базе НПО.
Баллон разработан в соответствии с техническими 

требованиями,  которые  близки  к  требованиям  для 
титанового баллона. Это было необходимо для обе-
спечения преемственности компоновочных схем РБ 
и КА, их пневматических систем, двигательной уста-
новки (ДУ), а также существующих агрегатов назем-
ных пневмосистем. Что, в свою очередь, позволило 
не  проводить  дополнительные механические  испы-
тания блока баков ДУ МКБФ.
Объём 25 дм3 и рабочее давление 34,0 МПа являют-

ся оптимальными для обеспечения гелием пневмоси-
стемы двигательной установки МКБФ. Масса 6,0 кг 
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соответствует массе 5,3 кг с учетом энергетического 
критерия Р∙V (Р=32,0 МПа, V=23,6 дм3), полученно-
го для титанового баллона. Снижение массы одного 
баллона составляет 5,9 кг.
Внешняя форма, близкая к сферической, с габарит-

ным размером, соответствующим титановому балло-
ну,  обеспечивает  сохранение  компоновочной  схемы 
РБ  и  КА,  а  также  способ  сопряжения  с  помощью 
чашек-ложементов и стяжных лент.
Следует отметить, что внешняя сферическая фор-

ма для баллонов. полученных намоткой волокон, не 
является оптимальной по массе. Требуется комплекс-
ная  оптимизация  формы  лейнера  и  схемы  намотки 
композиционного материала.
Степень  негерметичности  при  проверке  гелием 

10-3 лмкмрт. ст/сек (7,3∙10-7Вт) принята по аналогии 
с титановыми баллонами.
Приведенные высокие требования к баллону, а так-

же отсутствие прямых аналогов среди отечественных 
разработок  потребовали  большого  объема  теорети-
ческих и экспериментальных исследований по выбо-
ру формы и материала лейнера, материала  силовой 
оболочки, оптимальной схемы армирования, а также 
технологии и оборудования для изготовления лейне-
ра и намотки композиционного материала (КМ).
Известен ряд зарубежных вариантов изготовления 

баллонов сферической формы с использованием КМ. 
Так, например, ряд исследований был проведен фир-
мой ASTRIUM, а также KSC ENGINEERING (NASA) 
по  созданию  конструкций  баллонов  для  новых  КА 
(David M., Roy P.E., 2008).

1. Особенности конструкции
В состав баллона (рисунок 1) входят:
силовая  оболочка  типа  «кокон»,  выполненная  -
методом мокрой  намотки  композиционного ма-
териала  спиральными  витками  с  образованием 
трёхзонной конструкции переменной толщины;
герметизирующая оболочка (лейнер); -
передний и задний металлические фланцы. -

Силовая оболочка служит для восприятия внутрен-
него давления в баллоне, имеет два днища и цилин-
дрическую часть длиной 20 мм.
Внутренний  диаметр  силовой  оболочки  на  ци-

линдрической  части  равен  361  мм,  наружный  диа-
метр  ≤378  мм. Цилиндрическая  часть  выполнена  в 
виде  слоев,  состоящих из  спиральных и  кольцевых 
витков КМ,  днище  оболочки  образовано  слоями  из 
спиральных  витков.  В  переднем  днище  по  оси  ци-
линдра имеется полюсное отверстие для специально-
го фланца, сваренного с обечайкой лейнера. Фланец 
имеет штуцер для соединения баллона с трубопрово-
дом арматуры ДУ.

Задний фланец является технологическим, он при-
клеен к лейнеру и вмотан в силовую оболочку.
Материал  силовой  оболочки  –  углепластик  на 

основе  угольного  волокна  Т800S  и  эпоксидного 
связующего.
Лейнер выполнен из нержавеющей стали Х18Н10Т 

методом  штамповки  двух  половин  с  последующей 
стыковой  сваркой.  Толщина  исходного  материала 
0,5 мм.

рисунок 1. Конструкция баллона

2. Выбор материала баллона
2.1. Выбор материала лейнера
Опыт эксплуатации баллонов из КМ, в том числе 

и испытания баллона, рассматриваемого здесь пока-
зывает, что большинство его отказов связано с обра-
зованием в материале лейнера  (независимо от  типа 
материала) трещин, возникающих при циклическом 
нагружении баллона внутренним давлением, что яв-
ляется  определяющим  фактором,  снижающим  его 
работоспособность и живучесть.
При этом природа и причина зарождения и разви-

тие трещин в металлических лейнерах различны.
При выборе материала лейнера необходимо учиты-

вать требования прочности, деформативности, газо-
проницаемости, технологичности при его изготовле-
нии и штамповке, а также условия свариваемости.
В данной статье подробно не рассматривается воз-

можность применения лейнеров из полимерных ма-
териалов. Разработка баллона из КМ с полимерным 
лейнером, проведенная НИИ специальных материа-
лов МГТУ им. Баумана по техническим требовани-
ям НПО им. С.А. Лавочкина (Моишеев А.А., Асюш-
кин В.А., Цвелев В.М., Викуленков В.П. и др., 2005), 
аналогичным  приведенным  выше,  показала  невоз-
можность  обеспечения  герметичности  по  гелию 
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даже при значительно более низких требованиях, как 
по оболочке лейнера, так и, особенно, по поверхно-
сти соединения оболочки с закладными элементами. 
Поэтому далее анализируются характеристики при-
меняемых металлических сплавов для изготовления 
лейнера.
Как показали расчеты и измерения при испытаниях 

исследуемого баллона, относительные деформации в 
баллоне  при  рабочем  давлении  составляют  ~0,4%, 
т.е.  материал  лейнера  при  циклировании  рабочим 
давлением  и,  тем  более,  при  опрессовочном  давле-
нии работает в условиях малоцикловой усталости.
Необходимо рассматривать два механизма трещи-

нообразования при циклическом нагружении: мало-
цикловое разрушение материала и циклическое кор-
розионное растрескивание.

Малоцикловое разрушение материала лейнера от 
номинальных напряжений, превышающих предел те-
кучести материала. Для определения долговечности 
в диапазоне 103…104 циклов используется соотноше-
ние Коффина – Менсона

ΔlNk=C,
где Δl – размах пластической деформации; N – чис-

ло циклов нагружения; k = 0,4…0,7;

,
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 где Ψ – относительное сужение материала.
Из  критерия  следует,  что  число  циклов  нагруже-

ния баллона до образования трещины в лейнере тем 
больше, чем выше пластичность материала, характе-
ризуемая величиной Ψ.
Кроме циклического силового нагружения баллона, 

проявляется  циклическое коррозионное растрески-
вание в материале лейнера, которое в совокупности 
определяет  живучесть  баллона.  Наиболее  коррози-
онностойкими материалами являются алюминиевые 
сплавы, сплавы титана и нержавеющие стали.
Исходя  из  одинаковой  величины  пластических 

деформаций  получается,  что  по  циклической  проч-
ности  нержавеющие  стали  (Ψ=66%)  эффективнее 
алюминиевых сплавов (Ψ=31%) в 5,5 раз, титановых 
сплавов (Ψ=55%) в 1,95 раза.
Также  на  работоспособность  и  надежность  МКБ 

оказывают  влияние  технологические  особенности 
изготовления лейнера и удельные механические ха-
рактеристики его материала.

2.1.1. Лейнеры из алюминиевых сплавов
Алюминиевые  сплавы  для  изготовления  лейне-

ров предпочтительны по сравнению со стальными и 
титановыми имеют более высокую весовую эффек-
тивность, особенно сплавы, содержащие литий или 
бериллий, несмотря на относительно низкие харак-
теристики  по малоцикловой  усталости. Поэтому  за 
рубежом нашли применение лейнеры из алюминие-
вого сплава в виде цельнотянутой оболочки заодно со 
штуцером, по аналогии с технологией производства 
цельнометаллических баллонов. Данная технология 
позволяет изготавливать лейнер с минимальным ко-
личеством дефектов.
Наибольшее распространение получил сплав 6001, 

характеристики которого приведены в таблице 1.
Малоцикловая усталость при общей деформации в 

материале лейнера 0,35% (пластическая составляю-
щая 0,15%) составляет (1,5÷2,0)∙104 цикла.

2.1.2. Лейнеры из титановых сплавов
Уровень циклической прочности  титановых спла-

вов выше, чем алюминиевых сплавов. Среди титано-
вых сплавов для использования в качестве материала 
лейнера наибольшее распространение получил сплав 
типа  6AL-4V  с  механическими  характеристиками, 
приведенными в таблице 1.
При уровне общей деформации в материале 0,4% 

(пластическая  составляющая  0,2%)  малоцикловая 
усталость на уровне (2÷2,5)∙104 циклов.
Лейнеры  из  титановых  сплавов  изготавливаются, 

как  правило,  с  использованием  технологии  сварки, 
приводящей  к  потере  механических  характеристик 
самого  материала  и  проявлению  концентрации  де-
формаций в локальных зонах сварных швов. Возник-
новение  и  распространение  трещин  малоциклового 
разрушения в сварных соединениях существенно за-
висит от исходной пластичности и прочности металла 
сварного соединения и дефектности сварного шва.
Результаты исследований усталостных характери-

стик стыковых сварных швов показывают, что высо-
кокачественные сварные швы с полным проплавле-
нием имеют, при малоцикловой усталости на уровне 
104  циклов,  разрушающие  амплитуды  деформаций 
для  сварного  соединения  около  50÷65%  от  разру-
шающих амплитуд основного металла. Допустимый 
размах  пластической  деформации  для  высокопла-

таблица 1 – Характеристики материалов лейнера

материал предел прочности,
МПа

предел текучести,
МПа

удлинение,
δ, %

относительно сужения,
Ψ,%

модуль упругости,
ГПа

алюминиевый сплав 310 287 12 22 68

титановый сплав 1000 910 18 20 114

нержавеющая сталь 650 250 40 66 200
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стичной стали составляет 0,2÷0,4%, для пластичных 
алюминиевых сплавов 0,05÷0,15%.

2.1.3. Лейнеры из нержавеющей стали
Среди многочисленных коррозионно-стойких ста-

лей и сплавов наибольшее применение в конструкци-
ях лейнеров баллонов нашли аустинитные хромони-
келевые стали типа Х18Н10Т и их модификации.
Повышенная коррозионная стойкость таких сталей 

обусловлена образованием на ее поверхности защит-
ных пленок, в состав которых входит хром.
Исследования показали, что при температуре экс-

плуатации ниже 300ºС и при уровне общей деформа-
ции в материале до 0,56% пластическая деформация 
составляет  0,30%,  малоцикловая  усталость  опреде-
ляется уровнем 1,5÷6,5∙104 циклов.
Учитывая,  что  для  изготовления  баллонов  с фор-

мой, близкой к сферической, может быть использо-
вана только технология сварки, можно сделать сле-
дующие выводы:
1.  С  учетом  малоцикловой  усталости  и  коррози-

онной трещиностойкости из сплавов, используемых 
для лейнеров, наиболее эффективными являются не-
ржавеющие  стали  аустенитного  класса,  при  общей 
деформации до 0,56%.
2.  Малоцикловая усталость данных сплавов в три 

раза  выше  малоцикловой  усталости  алюминиевых 
сплавов и определяется уровнем (3,5÷6)∙104 циклов.
Высококачественные  сварные  швы  при  изготов-

лении лейнера из нержавеющей стали аустенитного 
класса  при  малоцикловой  усталости  до  1,5∙104  ци-
клов  имеют  разрушающие  амплитуды  деформаций 
для  сварного  соединения  50–65%  от  разрушающих 
амплитуд основного материала.
С учетом вышеизложенного, а также принимая во 

внимание  высокую  технологичность  нержавеющих 
сталей  при  изготовлении  лейнеров  методом  штам-
повки за один проход, обусловленную высокими пла-
стическими  характеристиками  (Ψ=66%),  в  качестве 
материала лейнера выбрана сталь Х18Н10Т с исхо-
дной толщиной листа 0,5 мм, см. таблицу 1.

2.2. Выбор материала силовой оболочки
Оценка  эффективности  использования  материа-

ла силовой оболочки проводится исходя из весовой 
эффективности конструкции баллона, с учетом огра-
ничений по деформациям, герметичности, условиям 
работы в составе РБ или КА, технологии изготовле-
ния, наземной отработки и т.д.
Масса  сферического  баллона  определяется 

формулой


 в

VКРМ разр
 , 

 

,

где Рразр – разрушающее давление в баллоне;
V – внутренний объем;
σв – предел прочности;
ρ – плотность.

Коэффициент К характеризует форму баллона.
Для сферических баллонов, выполненных из ани-

зотропного материала К=1,5; для баллона из компо-
зиционного материала, который работает в условиях 
одноосного напряженного состояния, К=3, при рав-
номерном распределении напряжений, что возможно 
при многозонной намотке КМ.
Таким  образом,  характеристикой,  определяющей 

весовую эффективность КМ, является удельная проч-

ность  

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Среди полимерных композитных материалов, наи-
более часто используемых в баллонах, практическое 
применение нашли стеклопластики, органопластики 
и углепластики.
Материалы на основе волокон из стеклопластика, 

имеющих  удельную  прочность  км 01390

 в

 
   км  и 

низкий модуль упругости 50÷70 ГПа, не приемлемы 
для рассматриваемого типа конструкции баллона.
Органопластики  с  удельной  прочностью  волокон 

до 250 км (предел прочности до 3500 МПа) имеют, 
однако, низкий модуль упругости Е=90 ГПа, а пото-
му высокую деформативность,  что может привести 
к  накоплению  высоких  пластических  деформаций 
в  материале  лейнера,  особенно  при  использовании 
стали Х18Н10Т.
Наиболее приемлемым КМ для баллонов, которые 

должны  иметь  высокие  энергомассовые  характери-
стики, является углепластик на основе высокопроч-
ных угольных волокон, имеющих высокую удельную 
прочность и высокий модуль упругости (таблица 2).

таблица 2 – Характеристики угольных волокон зарубеж-
ного производства

характеристика Т700  Т800 Т100О М4ОJ
предел прочности σв, МПа 5000 6000 6500 3600
модуль упругости E, ГПа 230 300 300 380

плотность ρ, кг/м3 1780 1800 1800 1800

Для выбора армирующего материала был проведен 
теоретический анализ и этап отработочных испыта-
ний на  натурных макетах  баллона  объемом 25  дм3. 
Это  было  необходимо,  в  частности,  из-за  того,  что 
первые  образцы  баллонов,  изготовленные  из  угле-
пластика с волокнами Т700, имели остаточную проч-
ность, но отрицательные результаты по циклической 
усталости.
Для образцов баллонов с волокнами из М4ОJ, на-

против,  были  обеспечены  положительные  резуль-
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таты  по  циклической  усталости,  но  недостаточная 
прочность  на  разрушение  (разрушающее  давление 
63,0 МПа).
На  рисунке  2  представлены  диаграммы  деформа-

ций стали Х18Н10Т и КМ Т800, а также, для сравне-
ния, диаграммы алюминиевого сплава типа О1570 и 
высокопрочного титанового сплава с пределом теку-
чести σ02=90 МПа.
При  рабочем  давлении  34,0 МПа,  в  соответствии 

с расчетом на прочность, напряжения в силовой обо-
лочке равны 1000 МПа, соответственно деформация 
вдоль волокон 0,47%, из них пластическая составля-
ющая в лейнере 0,33%, при опрессовочном давлении 
1,25 Рраб соответственно 0,59% и 0,44%.

рисунок 2.  Диаграммы  деформаций  стали  Х18Н10Т, 
КМ Т800, алюминиевого сплава типа О1570 и высокопроч-
ного титанового сплава с пределом текучести σ02=90 МПа

При снятии внутреннего давления происходит раз-
грузка силовой оболочки и оболочки лейнера. Однако, 
в силу наличия остаточных деформаций в оболочке 
лейнера  при  давлении  ~10%  от  рабочего,  напряже-
ния переходят в снижающие. При нулевом давлении 
обе оболочки находятся в самоуровновешенном со-
стоянии  под  действием  остаточных  напряжений. 
При  этом  возможна  потеря  устойчивости  оболочки 
лейнера, которая в принципе неопасна, если кривиз-
на вмятины ≤5÷7 мм, при толщине оболочки 0,5 мм, 
когда максимальные напряжения изгиба не превыша-
ют существенно предела текучести материла.

При  значительных  остаточных  деформациях 
(>1,0%) возможно образование глубоких вмятин, ко-
торые в процессе циклирования под действием вну-
треннего давления, принимают форму ребра, с веро-
ятным образованием трещин.
Вышеприведенный  неблагоприятный  процесс  со-

вместного  деформирования  оболочки  лейнера  и 
силовой  оболочки  имел  место  при  циклировании 
баллонов  из  композиционного  материала  армос  и 
лейнера из стали Х18Н10Т толщиной 0,5 мм баллона 
разработки ОАО «Элина-Т».
Потеря  устойчивости  оболочки  лейнера  происхо-

дила при снятии давления при остаточном давлении 
~3,0 МПа, которое сопровождалось специфическими 
для  потери  устойчивости  «щелчками».  После  пре-
парирования баллона обнаружены глубокие складки 
на  поверхности  днищ  и  на  цилиндрической  части 
баллона.
Из сравнения диаграмм σ(ε) для материалов алю-

миниевого  сплава  и  титанового  сплава  следует  вы-
вод,  что  вышеприведенные  особенности  менее  вы-
ражены  для  баллонов  с  лейнером  из  алюминиевых 
сплавов и отсутствуют у баллонов с лейнером из вы-
сокопрочного титанового сплава.
Однако  эти  материалы  имеют  худшие  показатели 

по усталостному циклированию, трещиностойкости, 
надежности сварных соединений, массовым характе-
ристикам, и, особенно, по технологичности и стои-
мости изготовления.
Кроме того, применительно к МКБФ исключается 

непосредственное сварное соединение штуцера бал-
лона с трубопроводом пневмогидравлической систе-
мы ДУ, изготавливаемым из материала Х18Н10Т.
Надежность разработанных баллонов была обеспе-

чена в результате снижения их деформативности пу-
тем некоторого увеличения массы силовой оболочки 
с 5,2 кг до 6,0 кг, а также за счет оптимизации схемы 
армирования углепластиком.
В  качестве КМ для  баллона  был принят  углепла-

стик на основе угольного волокна Т800 со следую-
щими характеристиками: разрушающее напряжение 
в направлении армирования 3600÷3800 МПа, модуль 
упругости  при  растяжении  200÷210  ГПа,  относи-
тельное удлинение при растяжении 1,8%, плотность 
1460 кг/м3.

3.  Исследование проектных 
параметров баллона
При проведении проектных расчетов принимались 

следующие предпосылки:
1.  Влияние  лейнера  при  определении  внутрен-

них  усилий  не  учитывалось  ввиду  малой  толщины 
оболочки  (δл=0,5  мм)  и  низкого  предела  текучести 
(σ02=250 МПа) стали Х18Н10Т.

углепластик титан нержавеющая сталь алюминий
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2.  Для  формирования  внешней  сферической  по-
верхности  баллона  и  обеспечения  распределения 
напряжений  в  силовой оболочке,  близкого  к  равно-
мерному, принята зонная намотка из различных се-
мейств нитей КМ. Оболочка представлялась состоя-
щей из нескольких частей оболочек, вложенных друг 
в друга. Расчеты показали, что для обеспечения вы-
шеуказанных результатов достаточно принятия трех-
зонной намотки (рисунок 3).
3.  Каждая зона имеет намотку только спиральными 

слоями нитей, при этом угол армирования φ0i каждой 
зоны на экваторе оболочки определялся из условия 
геодезического  расположения  нити  на  поверхности 
днища, в частности
φ0i=arcsin (r0i/Rc),  (1)
где Rc – максимальный радиус баллона; r0i – радиус 

границы i-й зоны.
Методика проектирования и дальнейшего расчета 

деформативности  и  прочности  строится  на  теории 
тонкостенных  безмоментных  оболочек  вращения, 
характеризующейся двумя мембранными погонными 
усилиями Тα – меридиональное усилие, Тβ – окруж-
ное  усилие  и,  соответственно  двумя  уравнениями 
равновесия:
уравнением Лапласа
Тα/R1+Тβ/R2=ρ;  (2)
уравнением  равновесия  части  оболочки,  располо-

женной  над  параллельным  кругом,  определяемым 
углом γ  (γ – угол между осью баллона и нормалью 
к его поверхности), которое записывается в следую-
щем виде (рисунок 4):

,2sin2 1
0

QrdrpTr
r

r
                                                            ,  (3)

где  r     – текущий радиус.
Для нитевой оболочки
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где Тi – усилия в нитях i-й зоны; ni – суммарное чис-
ло нитей i-й зоны; φi – угол наклона армирующих ни-
тей i-й зоны к оси z баллона; Q1 – сила, действующая 
на фланец радиуса r0.
Форма  профиля  образующего  меридиана  опреде-

ляется из соотношения
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Используя выражение  
r

r
drtg

1

=z  , ,
R2=r/sinγ, R1=ds/dγ
численно  определяют  координаты  r, z  профиля  и 

главные радиусы кривизны R1 и R2 оболочки.

рисунок 3. Схема расположения зон намотки

рисунок 4. Схема равновесия внутренних сил

Форма поверхности на отдельных участках зависит 
от  величин Tini,  которые  выражаются  через  нагруз-
ки и размеры оболочки. Усилия в нитях каждой зоны 
равны Ti=T.
Построенная таким образом теоретическая поверх-

ность определяет поверхность, близкую к срединной 
(рисунок 5). Фактическая технологическая внутрен-
няя  поверхность  силовой  оболочки,  совпадающая 
с  внешней  поверхностью  лейнера  определяется, 
с учетом расчетного значения толщины оболочки.

ri,л=ri-Δri; zi,л=zi-Δzi.

Здесь ri,л и zi,л – координаты профиля лейнера.

Δri=hi/2·cosγ;

Δzi= hi/2·sinγ.

Толщина i-го слоя hi=nif /2·π·r·cosφ  (6)

изменяется вдоль меридиана и зависит от числа ни-
тей  ni,  проходящих  через  рассматриваемое  сечение 
радиуса r и площади сечения нити f.

Æ36,6

Æ183

Æ280

Æ361

зона 1

зона 2

зона 3φ0i

r0i

Z

Q1

P P

r

r1

Y

R1

R2

TαTα

СОзДАНИЕ ВыСОКОэффЕКТИВНОГО МЕТАЛЛОКОМПОзИТНОГО  
БАЛЛОНА ВыСОКОГО ДАВЛЕНИЯ



25

1.2015

рисунок 5. Форма срединной поверхности

С технологической точки зрения изготовление обо-
лочки  производится  намоткой  ленты,  состоящей  из 
нитей и имеющей конечную ширину b. По этой при-
чине в зоне полюсного отверстия на оболочке обра-
зуется утолщение шириной, больше b.
В зоне перехода днища к цилиндрической части по-

лученная форма кривой уточняется с учетом конкрет-
ной схемы армирования на цилиндрической части, на 
которой  дополнительно  к  спиральным  слоям нитей 
наматывается слой нитей в окружном направлении.

5.  Определение характеристик 
деформативности и прочности 
баллона
С помощью уравнений

2
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 ,                                             ,  (7)

полученных  из  (2)  и  (3),  определяется  мембранное 
усилие Тα и Тβ.
Используя  характеристики  исходных  материалов 

волокна и связующего:
Еb, νb, η – соответственно модуль упругости, коэф-

фициент Пуассона,  относительное  объемное  содер-
жание волокон (коэффициент армирования волокон); 
Еs,  νs  – модуль  упругости и  коэффициент Пуассона 
связующего,  определяют  Е1,  Е2, G12,  ν12 –  модули 
упругости однонаправленного композита вдоль и по-
перек  армирования,  модуль  сдвига  и  коэффициент 
Пуассона однонаправленного композита. Указанные 

характеристики приводятся в  справочных пособиях 
по КМ.
По зависимости (6) определяется толщина i-го слоя 

силовой оболочки. Суммарная толщина равна h=Σhi.
Определяются  мембранные  жесткости  паке-

та  слоев  материала  с  использованием  следующих 
зависимостей:
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.
Из соотношений
Тα=(В11εα+В12 εβ),

Тβ=(В21εα+В22 εβ),  (9)
где В11 – жесткость в меридиональном направлении; 

В22 – жесткость в окружном направлении; В12 – жест-
кость на сдвиг, определяются деформации материала 
оболочки в меридиональном и окружном направле-
нии, и с использованием взаимосвязи между дефор-
мациями по направлениям,  определяются деформа-
ции и направление вдоль армирующих волокон.
Проводится  сравнение  деформаций  композитной 

оболочки с деформациями лейнера, ограниченными 
интенсивностью  деформаций  в  материале  лейнера 
0,26%.
Интенсивность деформаций в материале лейнера

, 
3
2= 2

221
2

1  i
 

 где ε1 и ε2 – деформации лейнера в меридиональном 
и окружном направлении.
Ниже приведены результаты расчета баллона с си-

ловой  оболочкой  из  материала  Т800,  полученной  в 
результате трех зонной намотки на лейнер из стали 
Х18Н10Т толщиной 0,5 мм.
Характеристики армирующего материала силовой 

оболочки  и  параметры  намотки  его  жгутов  (табли-
ца 3) следующие:

модуль упругости вдоль волокон Е - 1=238 гПа, по-
перек волокон Е2=16,8 гПа;
модуль сдвига G=9,96 гПа, ν - 12=0,3; ν21=0,02;
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количество жгутов в ленте – 8; -
ширина ленты – 16 мм, площадь жгута ~0,9 мм - 2 
(1,17 мм2 со смолой).

Геометрия оболочки (см. рисунок 1):
r0=18,3 мм; r1=91,5 мм; r2=140 мм; r3=183 мм=Rc.

таблица 3 – Характеристики намотки жгутов
параметры намотки зона 1 зона 2 зона 3

количество жгутов 1560 848 1341

угол на экваторе, угл. град 8,3 32,8 54,0

Напряжение разрыва жгута 3900 МПа.
Толщина слоя на цилиндрическом участке лейнера 

~3,2 мм.
На  рисунке  6  приведены  результаты  расчета  на-

пряжений в армирующих волокнах каждой зоны при 
действии рабочего давления 34,0 МПа.

рисунок 6.  Напряжения  в  волокнах  зон  1,  2,  3  при 
Р=34,0 МПа

Из  полученных  результатов  следует,  что  уровень 
действующих напряжений в невозмущенных сечени-
ях равен ~1000 МПа во всех трех зонах. В областях 
перехода  (радиусы  91  мм,  140  мм)  получены  воз-
мущения  напряжений,  вызванных  скачкообразным 
перепадом толщины и жесткости оболочки в указан-
ных сечениях.
В  реальных  конструкциях  резкие  изменения  тол-

щины  отсутствуют;  кроме  того,  используя  различ-
ную ширину наматываемых лент, можно существен-
но  снизить  разницу  напряжений  в  зонах  перехода. 
Следовательно,  можно  сделать  вывод,  что  при  на-
гружении  оболочки  рабочим  давлением  34,0  МПа 
уровень  напряжений  в  композиционном  материале 
1200 МПа,  что  примерно  в  3,2  раза  ниже  предель-
ных напряжений в КМ. Уровень деформаций состав-
ляет  не  более  0,4%,  а  пластических  деформаций  в 
лейнере – 0,26%.
Представленные  выше  теоретические  результаты 

были получены для баллона объемом 25 дм3 с перво-
начальной  схемой  армирования,  соответствующей 

распределению волокон спиральной намотки по зо-
нам: 1560; 848; 1341 и общей массе баллона ≤5,3 кг.
По  результатам  отработочных  и  доводочных  ис-

пытаний баллонов схема намотки была изменена как 
по увеличению общего количества волокон, так и по 
перераспределению их между зонами. Общая масса 
баллона увеличилась до 6 кг.
Причиной этому послужила недостаточная надеж-

ность лейнера по усталостному циклированию, вы-
званная потерей устойчивости обечайки лейнера при 
давлении  испытания  на  прочность  (опрессовка),  с 
образованием остаточных складок.
На  первом  этапе  отработки  давление  опрессовки 

соответствовало коэффициенту 1,5  (Ропр=51,0 МПа). 
Отдельные  складки,  обнаруженные  при  эндоскопи-
ровании,  возникали  на  днищах  лейнера,  регуляр-
ные – на цилиндрической части, в районе сварного 
шва. При последующем циклировании на вмятинах 
образовалась трещина с нарушением герметичности. 
Цель  перераспределения  армирования  по  зонам,  в 
том числе и в зоне цилиндрического участка – сни-
жение пластических деформаций в критических зо-
нах лейнера.
Кроме того, был снижен коэффициент опрессовки 

с 1,5 до 1,25, что привело к повышению надежности 
штатных баллонов.
Баллон  объемом  25  дм3  в  окончательном  испол-

нении  имеет  схему  армирования:  первая  зона  – 
2368 жгутов, вторая зона – 1079 жгутов, третья зона – 
1706 жгутов.
Баллон прошел все виды испытаний – отработоч-

ные,  доводочные,  предварительные,  совместные  – 
в составе штатного МКБФ.
Характеристики баллона:
разрушающее давление Р - рз=77,0 МПа, запас проч-
ности 1,13 при рабочем давлении 34,0 МПа;
усталостное  циклирование  (средние  значения)  -
0–Рраб – 369 циклов; 0–1,25 Рраб – 15 циклов; циклы 
ресурса 0–Рраб – 25 циклов; 0–1,25 Рраб – 2 цикла; 
циклы  квалификационные  0–Рраб  –  100  циклов; 
0–1,25 Рраб – 8 циклов;
замеренная степень негерметичности при испы- -
таниях  в  вакуумной  камере  гелием  составляет 
1,3·10-9 Вт при требованиях ТЗ – 7,3 10-7 Вт;
вероятность безотказной работы (ВБР) → 0,9(8)  -
определена по результатам испытаний на разру-
шение семнадцати баллонов.

На рисунке 7а представлен внешний вид баллона 
до  испытаний,  а  на  рисунке  7б  –  после  испытаний 
на  разрушение.  Разрушения  имеют  безосколочный 
характер.  В  таблице  4  приведено  сравнение  харак-
теристик  баллонов  зарубежных  производителей  и 
представленного  в  данной  статье  баллона  объемом 
25 дм3 .
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рисунок 7. Общий вид баллона до разрушения (а), после 
разрушения (б)

Из таблицы 4 следует, что по своим энергомассо-
вым  характеристикам  разработанный  баллон  на-
ходится  на  уровне  лучших  зарубежных  аналогов. 

Баллон будет применён на межорбитальном косми-
ческом буксире «Фрегат», обеспечивающем выведе-
ние отечественных и зарубежных полезных нагрузок. 
Снижение массы  конструкции МКБФ  составило  от 
30 кг до 55 кг, в зависимости от внутреннего объёма 
топливных баков и заправки топлива.

заключение
Разработан  и  внедрен  в  штатную  эксплуатацию 

высокоэффективный баллон высокого давления, об-
ладающий  массово-энергетическими  характеристи-
ками на уровне лучших зарубежных образцов.
Баллон применен на изделиях космической техни-

ки различного назначения (разгонные блоки, косми-
ческие аппараты).
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таблица 4 – Сравнительные характеристики баллонов

материал баллона тип лейнера объём V, м3
давление  

разрушения Ррз, 
МПа

масса, кг масса  
лейнера, кг

эффективность 
РрзV/M,  
кДж/кг

рабочее  
давление Рраб,

МПа
углепластик нержавеющая сталь 0,025 77,0 6,0 1,43 321 34,0

титановый сплав титановый сплав 0,0236 74,8 11,2 11,2 158 32,0
углепластик титановый сплав 0,087 62,0 23 4,3 234 30,0
углепластик титановый сплав 0,0673 57,2 11,7 3,7 329 25,0
углепластик нержавеющая сталь 0,0515 77,4 11,55 – 345 30,0
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Статья посвящена сравнению функциональных 
свойств различных типов установок для испытаний 
на прочность при ударном нагружении и 
рассмотрению вопроса о целесообразности их 
использования при автономных испытаниях 
на ударную прочность объектов оборудования 
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Ударные  нагрузки  являются  одним  из  основных 
факторов эксплуатационного нагружения, определя-
ющих прочность и надежность космических аппара-
тов (КА) в целом, а также его систем и оборудования. 
В связи с этим испытания на ударное нагружение – 
важный  и  обязательный  пункт  программы  испыта-
ний КА и его составных частей.
Наиболее  значительные  ударные  нагрузки,  дей-

ствующие на объекты КА, возникают при срабатыва-
нии систем отделения, основанных на использовании 
пиромеханических  или  детонационных  устройств 
(Efanov V.V. et al., 2014). При этом случае нагружения 
ударные испытания проводятся как для  всего КА в 
целом (в сборе), так и автономно для отдельных объ-

ектов  КА  (оборудование  КА,  научная  аппаратура, 
антенны,  приводы  и  т.д.).  Ударные  испытания  КА 
в  сборе  проводятся  в  условиях,  максимально  при-
ближенных к натурным, с использованием штатных 
средств отделения. В этом случае ударный стенд для 
проведения испытаний не требуется.
Иное дело – объекты оборудования и научной ап-

паратуры  КА.  Они  создаются  различными,  не  свя-
занными друг с другом организациями и к моменту 
испытания КА в сборе должны пройти автономные 
ударные испытания. Использование при этом штат-
ных пиромеханизмов для  создания  ударной нагруз-
ки  нецелесообразно,  поскольку  оборудование  на 
КА находится на  удалении от плоскости  отделения 
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и  ударный  импульс  к  нему  приходит  сильно  осла-
бленным  (Котомин А.А. и др.,  2001).  Кроме  этого, 
при распространении по конструкции КА частотный 
спектр  ударного  импульса  существенно  изменяется 
вследствие  поглощения  конструкцией  большой  ча-
сти высокочастотных колебаний. Все это заставляет 
использовать при автономных ударных испытаниях 
объектов оборудования специальные стенды. Несмо-
тря на то, что потребность в таких стендах существу-
ет давно, на сегодняшний день ни в нашей стране, ни 
за рубежом они в  требуемом объеме характеристик 
не  разработаны  и  промышленно  не  выпускаются. 
Поэтому  основным  предприятиям-разработчикам 
космической техники приходится либо идти на упро-
щение ударных испытаний (заменяя реальные усло-
вия  нагружения  некоторыми  эквивалентными,  при 
этом,  как  правило,  загрубляя  условия  нагружения 
объектов оборудования и перегружая их), либо соз-
давать такие установки самостоятельно, в единичных 
экземплярах  для  собственных  нужд.  Актуальность 
проблемы  создания  специализированных  ударных 
стендов  для  автономных  испытаний  объектов  обо-
рудования КА усугубляется тем, что вследствие ак-
тивно происходящей в настоящее время миниатюри-
зации КА, объекты оборудования КА становятся все 
более  хрупкими и  чувствительными к  ударам,  а  их 
удаление от места приложения ударной нагрузки все 
более сокращается.
Требования  к  ударной  нагрузке  при  автономных 

испытаниях  оборудования  действующими  ГОСТа-
ми и другими нормативными документами наиболее 
полно задаются в виде ударного спектра ускорений 
отклика – зависимости пиковых откликов ряда резо-
наторов,  возбуждаемых  рассматриваемым  ударным 
воздействием,  от  собственных  частот  резонаторов. 
Типовой  ударный  спектр,  соответствующий  реаль-
ному нагружению объектов оборудования при сраба-
тывании  системы отделения КА,  содержит частоты 
от 100 Гц до 5...10 кГц, при этом максимум ускоре-
ния отклика приходится на частоты 2...5 кГц и может 
доходить до 1000...3000 g (Ефанов В.В. и др., 2013). 
При  испытаниях  необходимо  добиваться  воспро-
изведения  в  спектре  отклика  всех  частот  заданного 
ударного спектра. Это вызвано тем, что КА (объект 
испытаний) имеет широкий спектр собственных ча-
стот,  обусловленный  наличием  у  различных  частей 
КА  различий  в  размерах,  в  массах  и  особенностях 
конструкции.
Таким образом, одно из главных требований к удар-

ному стенду – это возможность воспроизведения тре-
буемых ускорений отклика на всех частотах ударного 
спектра.  Практически  все  существующие  испыта-
тельные установки используют для создания ударно-
го  импульса  взаимодействие  (контакт)  объекта  ис-
пытания с исполнительным устройством, имеющим 

к моменту контакта некоторую скорость движения v. 
Величина этой скорости оказывает решающее влия-
ние на качество воспроизводимого ударного спектра, 
поскольку она определяет скорость изменения удар-
ной  нагрузки  на  объект  испытаний  и  длительность 
ударного импульса. Как показано в  (Карпушин В.Б. 
и др.,  1971),  расчетная  длительность  ударного  им-
пульса, при которой имеет место наибольший отклик 
(ускорение)  системы  на  удар,  обратно  пропорцио-
нальна собственной частоте системы

,
4
3
f

  

 где  τ – длительность  импульса;  f – частота  соб-
ственных  колебаний  системы.  Для  возбуждения 
максимальных ускорений в элементах, обладающих 
высокими  собственными  частотами,  длительность 
ударного  импульса  должна  быть  наименьшей.  На-
оборот,  для  возбуждения  максимальных  ускорений 
в  элементах  с  низкими  собственными  частотами 
длительность ударного импульса должна быть наи-
большей, при этом ускорения, возбуждаемые ударом 
в деталях аппаратуры, будут действовать в широком 
диапазоне частот – от наименьшей собственной ча-
стоты  конструкции  и  выше.  При  одинаковых  удар-
ных ускорениях удар с большей длительностью им-
пульса имеет более широкий спектр максимальных 
ускорений реакции упругой связи.
Принимая во внимание диапазон характерных ча-

стот,  определяющих  ударный  спектр  ускорений  от-
клика при автономных испытаниях объектов обору-
дования КА f=100...5000 Гц, получаем, что требуемая 
длительность импульса τ=0,2...7,5 мс. С другой сто-
роны, длительность ударного импульса определяется 
процессом  взаимодействия  ударяющего  тела  с  кон-
струкцией испытываемого объекта

,
v
l

  

 где  v  –  скорость  ударяющего  тела  перед  ударом; 
Δl – деформация конструкции оборудования. Отсюда 
получаем, что

,

lv 

  

 
следовательно,

.max
max 

lv 
  

 В свою очередь Δlmax можно определить через от-
носительную деформацию ε

,max
max 


l  

 где l – характерный размер испытываемой конструк-
ции. Ограничивая εmax пределом пропорциональности 
материала конструкции (металл) εmax=0,002 (для пре-
дотвращения появления в конструкции оборудования 
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пластических деформаций) и принимая характерный 
размер объектов оборудования l≈1 м, получаем

.10...3.0
10)75...2(

002.0
4

max
max c

мv  
  

 Другими  словами,  конструкция  ударного  стенда 
для  автономных испытаний  объектов  оборудования 
КА должна обеспечивать скорость ударяющего тела 
порядка нескольких метров в секунду, при этом будут 
возбуждаться наиболее важные  (низшие и  средние) 
частоты  собственных  колебаний  частей  оборудова-
ния  и  задаваемого  ударного  спектра.  Рассмотрим  в 
связи с этим возможности существующих различных 
типов конструкций ударных стендов.
Известно несколько типов установок для ударных 

испытаний:
вибродинамические стенды; -
стенды падающего типа; -
стенды,  использующие  пиро-,  пневмотолкате- -
ли, а  также пружинные толкатели стреляющего 
типа;
стенды  с  механическим  толкателем,  разгоняе- -
мым действием собственной силы тяжести (ма-
ятникового типа).

Существующие  вибродинамические  стенды  и  си-
стемы  управления  ими  предлагают  самые  лучшие 
возможности  по  точности  реализации  заданного 
ударного  воздействия,  но  вместе  с  тем  имеют  экс-
плуатационное ограничение по скорости перемеще-
ния подвижной (толкающей) части vмакс≈1,8...2,8 м/с 
(1,8  м/с  относится  к  стенду  малой  мощности  V8T 
компании LDS; 2,8 м/с – к стенду большой мощно-
сти V984 этой же компании). В действительности это 
ограничение реализуется лишь при сравнительно не-
большой массе испытуемого блока с приспособлени-
ем – не более 20...50 кг в зависимости от мощности 
стенда. При большей массе vмакс определяется энер-

гетическими возможностями стенда и не превышает 
1...2 м/с. Таким образом, использование вибродина-
мического стенда для решения рассматриваемой за-
дачи возможно, однако ограничено небольшими мас-
сами  объектов  оборудования  (учитывая  типичные 
значения  масс  приспособлений,  масса  самого  объ-
екта  оборудования  не  должна  превышать  5...15  кг) 
и  случаем  направления  линии  действия  ударного 
импульса  перпендикулярно  плоскости  крепления 
прибора к конструкции КА (в этом случае масса при-
способления  получается  минимальной).  Использо-
вание  вибродинамического  стенда  для  испытания 
на  ударную  прочность  при  направлении  ударного 
импульса, лежащем в плоскости крепления прибора 
к  конструкции  КА,  практически  невозможно  из-за 
большой массы скользящего стола.
Стенды падающего типа – единственный вид уста-

новок для ударных испытаний, которые разработаны 
и  выпускаются  промышленно  (мировой  лидер про-
изводства – компания Lansmont). Недостатком таких 
установок является то, что объект испытаний за счет 
падения разгоняется до некоторой скорости, а затем 
резко  тормозится  при  столкновении  с  преградой,  и 
это нарушает условия реального ударного нагруже-
ния частей КА, в которых они какое-либо значитель-
ное  изменение  кинетической  энергии  в  результате 
удара  не  претерпевают.  По  результатам  многочис-
ленных проведенных  авторами ударных испытаний 
можно  утверждать,  что  максимальная  скорость  в 
центре масс объектов оборудования, приобретаемая 
за  счет  действия  ударного импульса,  не  превышает 
0,05...0,10 м/с. Так, например, на рисунке 1 показано 
изменение по времени ускорений и скоростей по всем 
пространственным осям в центре масс макета мини-
спутника Skysat при его отделении от КА МКА-ФКИ 
ПН2  (пиромеханическая  система  отделения).  Здесь 
максимальная скорость 0,08 м/с достигается только 

рисунок 1. Скорость и ускорение в центре масс КА при срабатывании пиромеханической системы отделения
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по  одной  оси  –  оси Х  вдоль  направления  действия 
ударного импульса; в поперечных направлениях мак-
симальные скорости не превышают 0, м/с. Чтобы не 
перегружать оборудование при испытаниях на удар-
ных стендах падающего типа, его придется сбрасы-
вать с небольшой высоты, при которой скорость стол-
кновения не превысит 0,05...0,1 м/с. Следовательно, 
такой  стенд  позволит  воспроизвести  лишь  очень 
низкочастотные ударные спектры отклика (с макси-
мумом  нагружения  на  частотах  порядка  1...5  Гц)  и 
для целей автономного испытания объектов оборудо-
вания КА на ударные нагрузки не подходит.
Пиро-  и  пневмотолкатели  стреляющего  типа  обе-

спечивают высокую скорость движения ударного бой-
ка – порядка 100 м/с и более. В связи с этим действие 
такого  ударного  импульса  вызывает  в  конструкции 
высокочастотный (звенящий) спектр отклика, в кото-
ром низкие и средние частоты выражены слабо. Для 
сглаживания этого недостатка применяют различные 
деформируемые типы толкателей или устанавливают 
дополнительно между объектом испытаний и толка-
телем деформируемые прокладки, которые увеличи-
вают  время  действия  ударного  импульса  и  делают 
ударный спектр отклика более среднечастотным. Од-
нако деформация материалов при этом съедает боль-
шую часть энергии ударного импульса и нагружение 
объекта  может  получаться  недостаточно  сильным. 
Кроме того, быстротекущие процессы горения поро-
ха и истечения потока газов в пиро- и пневмоустрой-
ствах  очень  чувствительны  к  действию  большого 
количества факторов, в результате чего имеет место 
большой (до 20...40%) разброс в величине и длитель-
ности  ударного  импульса,  что  отрицательно  сказы-
вается на точности и повторяемости результатов ис-
пытаний.  Имеется  несколько  примеров  реализаций 
ударных  установок  для  испытаний  объектов  КА, 

использующих пиро- и пневмотолкатели, имеющих 
неоспоримым преимуществом в плане мобильности 
ударного устройства и вследствие этого – удобством 
приложения ударного импульса любого направления 
действия к любой части конструкции КА. Высокие 
скорости движения ударных частей делают их осо-
бенно  целесообразными  для  приложения  ударных 
импульсов  к  элементам  конструкции  КА,  располо-
женным вблизи плоскости отделения (где реальные 
спектры высокочастотные из-за близости к пиротол-
кателям системы отделения). Для автономных испы-
таний  на  ударные  нагрузки  объектов  оборудования 
КА, расположенных вдали от плоскости разделения, 
такие установки не являются оптимальными.
К испытательным установкам,  в  которых ударное 

тело разгоняется за счет ускорения свободного паде-
ния, будем относить установки маятникового типа и 
ударные  средства  (молотки),  приводимые  в  движе-
ние мускульной силой испытателя. Поскольку типо-
вые размеры помещений для проведения испытаний 
не представляют препятствий для реализации высот 
падения ударных тел порядка 3...4 м, на таких уста-
новках  легко  обеспечивается  наиболее  подходящий 
для реализации требуемых ударных спектров откли-
ка диапазон скоростей движения ударного тела

,8...32
c
мghv   

 а с учетом дополнительных разгонных средств и бо-
лее  этого.  Таким  образом,  ударные  стенды маятни-
кового  типа потенциально наиболее целесообразны 
для  проведения  автономных  испытаний  объектов 
оборудования КА на ударные нагрузки.
Приведенные  выводы  можно  проиллюстрировать 

результатами  ударных  испытаний  макета  прибора 
МГНС, полученных авторами в рамках эксперимен-
тальной исследовательской работы, направленной на 

рисунок 2. Ударный спектр ускорений отклика для проведения испытаний
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определение  возможности  реализации  требований 
заказчика (ЕКА) к испытаниям прибора на ударные 
нагрузки.
Макет  прибора  –  параллелепипед  со  сторонами 

10...20 см и массой примерно 5 кг – крепился к при-
способлению 4-мя болтами, расположенными вбли-
зи углов основания прибора. Приспособление пред-
ставляло собой квадратную алюминиевую плиту со 
стороной 50  см и  толщиной 2  см  (масса приспосо-
бления 13,5 кг). Заданный ударный спектр показан на 
рисунке 2  (случай A). Это очень «жесткий» спектр, 
характеризуемый  широким  диапазоном  частот  от 
0,1  до  10  кГц  и  высокими  действующими  ускоре-
ниями  вблизи  узлов  крепления  прибора  порядка 
1500...3000 g. Особенность испытуемого прибора со-
стоит в том, что он содержит оптические устройства 
(кристаллы,  линзы  и  т.д.),  высокочувствительные  к 
быстроменяющимся нагрузкам. В связи с этим ста-
вилась  задача обеспечить высокую точность реали-
зации  ударного  спектра  (перегружать  нельзя  из-за 

опасности  разрушения  оптики,  недогружать  нельзя 
из-за опасности незачетности испытаний).
На  рисунке  3  показан  ударный  спектр,  воспроиз-

веденный на  вибростенде V-8T  в  точках  крепления 
прибора  при  действии  ударного  импульса  перпен-
дикулярно плоскости приспособления (ось Z). Здесь 
и  ниже  заданный  ударный  спектр  показан  черной 
толстой линией (referance), а линии ref ±3 dB, ±6 dB 
показаны прерывистыми линиями. Видно, что стенд 
позволяет в достаточно полной мере воспроизвести 
все значимые частоты спектра. В плоскости приспо-
собления (оси Х и Y) стенд не смог реализовать за-
данный ударный спектр  (соответствующие рисунки 
отсутствуют).
На  рисунке  4  показаны  огибающие  (по  максиму-

му из четырех значений ускорений, действующих в 
точках крепления прибора к приспособлению) удар-
ных спектров ускорений отклика, воспроизведенных 
с  помощью  пневмомолотка  CN450R  при  действии 
ударного импульса перпендикулярно плоскости при-

рисунок 3. Ударный спектр ускорений отклика по оси Z, реализованный на вибростенде V-8Т, ударный импульс направ-
лен по оси Z

рисунок 4. Ударные спектры ускорений отклика на удар пневмомолотка
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способления (SRS Zmax) и в плоскости приспособле-
ния (SRS Хmax и SRS Ymax). Особенность использу-
емого молотка состоит в его высокой, регулируемой 
мощности  (диапазон  используемых  рабочих  давле-
ний 0,3...0,8 МПа) и большом ходе бойка. Используя 
возможности регулировки, были подобраны режимы 
работы молотка, при которых точность воспроизве-
дения ударного спектра получалась наиболее высо-
кой.  Как  видно  из  указанных  рисунков,  пневмомо-
лоток  хорошо  реализует  только  высокочастотный 
диапазон  спектра  7...10  кГц.  В  области  средних  и 
низких частот провал на 12...18 dB (в 4...6 раз). В свя-
зи  с  этим  реализовать  заданный  профиль  ударного 
спектра с помощью пневмомолотка не представляет-
ся возможным.
На  рисунке  5  показаны  огибающие  (по  максиму-

му из четырех значений ускорений, действующих в 
точках крепления прибора к приспособлению) удар-
ных спектров, воспроизведенных мускульной силой 
с помощью ударного молота (масса бойка 4,5 кг) при 
действии ударного импульса перпендикулярно пло-
скости  приспособления  (SRS  Zmax)  и  в  плоскости 
приспособления  (SRS  Хmax  и  SRS Ymax).  Сила  и 
скорость удара молотом были предварительно подо-
браны  так,  чтобы  точность  воспроизведения  удар-
ного  спектра  получалась  наиболее  высокой.  Как 
видно из рисунков, молот хорошо реализует все ча-
стоты спектра. В наиболее  значимом диапазоне ча-
стот 0,1...3 кГц (область низших тонов собственных 
колебаний  частей  прибора)  отклонение  от  заданно-
го спектра не превышает 3 dB (1,5 раза). В области 
высоких частот отклонение от заданного спектра не 
превышает  6  dB  (в  2  раза). Похожие  характеристи-
ки точности были получены и на установке ударного 
маятника (рисунок 6).
Полученные результаты позволяют сделать следу-

ющие выводы:

1.  Конструкция ударного стенда и способ создания 
ударного импульса оказывают существенное влияние 
на форму ударного спектра отклика.
2.  Одним из наиболее важных параметров ударно-

го стенда является скорость ударяющего тела. Увели-
чение этого параметра вызывает смещение ударного 
спектра  в  область  более  высоких  частот  при  одно-
временном «проседании» спектра в области низких 
и средних частот.
3.  Для проведения автономных испытаний объек-

тов оборудования КА наиболее оптимальной являет-
ся ударная установка маятникового типа, способная 
создать скорость 0,3...10 м/с ударяющего тела массой 
3...5 кг.
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рисунок 5.  Ударные  спектры  ускорений  отклика,  полу-
ченные мускульной  силой  с помощью ударного молотка 
(масса 4,5 кг)

рисунок 6.  Ударные  спектры  ускорений  отклика,  полу-
ченные с помощью ударного маятника
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В статье рассматривается концепция связанных 
спутниковых систем для различных научных 
и прикладных задач на основе малых космических 
аппаратов и транспортного энергетического модуля 
с ядерной энергетической установкой. Связанность 
данной системы осуществляется с помощью лазерного 
излучения с транспортного энергетического модуля, 
обеспечивающего дистанционное энергопитание 
малых спутников, а также скоростную 
передачу информации и высокоточное измерение 
межспутниковых расстояний. Рассмотрены варианты 
использования такой связанной системы для ряда 
практических задач.

Ключевые слова: ядерный модуль;  
лазер; малые космические аппараты.

The article covers the concept of inyterconnected 
satellite systems for various scientific  
and applied applications on the basis  
of small spacecraft and transport energy module  
with nuclear energy installation. Connectedness  
of the system is provided by laser radiation  
from the transport energy module providing  
a distant power supply of small satellites,  
and also – high-speed information transfer  
and high-precision measurements  
of inter-satellite distances. Alternatives of such  
the coupled system are considered for a number 
of practical problems.

Key words: nuclear module;  
laser; small spacecraft.

введение
В космической технике наметились два характерных 

направления,  сочетание  которых  дает  возможность 
получить принципиально новые возможности КА.
Во-первых,  это  создание  групп  взаимосвязанных 

космических аппаратов (КА), получивших наимено-
вание формаций, или кластеров – одно из перспек-
тивных направлений развития космической техники. 
Работы  по  этой  тематике  активно  ведутся  в  США, 

1  ФГУП «НПО им. С.А. Лавочкина», Россия, Московская 
область, г. Химки.
Federal  Enterprise  «Lavochkin  Association»,  Russia, 

Moscow region, Khimki.

2  ФГБОУ ВПО «Санкт-Петербургский национальный ис-
следовательский  университет  ИТМО»,  Россия,  г.  Санкт-
Петербург.
Federal State Government-financed Educational Institution 

of Higher Professional Education «Saint Petersburg National 
Research University of Information Technologies, Mechanics 
and Optics», Russia, Moscow.
3  ГНЦ ФГУП «Исследовательский центр М.В. Келдыша», 
Россия, г. Москва.
SSC FSUE Keldysh Research Centre, Russia, Moscow.

а также являются одним из приоритетных направле-
ний разработок в КНР.
Во-вторых, наблюдается возрождение космической 

ядерной  энергетики  –  для  решения  амбициозных 
энергоемких задач как на околоземной орбите, так и 
в дальнем космосе требуются мощные энергодвига-
тельные системы, основу которых составят ядерные 
энергетические установки.
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Разработки в этом направлении осуществляют ве-
дущие космические державы – США, Западная Ев-
ропа, Россия. Рассматриваемые проекты охватывают 
диапазон  электрической мощности  на  борту КА  от 
сотен киловатт до нескольких мегаватт.
В  июне  2010  года  вышло  распоряжение  прези-

дента  России  в  поддержку  проекта  космическо-
го  транспортно-энергетического  модуля  (ТЭМ)  на 
основе ядерной энергетической установки (ЯЭУ) ме-
гаваттного класса (Коротеев А.С., 2011).
Разрабатываемый  модуль  ТЭМ-ЯЭУ  со  своими 

уникальными характеристиками позволяет планиро-
вать  многоуровневое  и широкомасштабное  исполь-
зование в космических исследованиях.
Задача данной  статьи –  рассмотреть  возможность 

использования ТЭМ для организации связанных кос-
мических систем «ТЭМ – лазерный канал передачи 
информации и  энергии  (ЛИИКПЭ) – малый косми-
ческий аппарат (МКА)», рисунок 1.

рисунок 1. Система модуль (ТЭМ) – ЛИИКПЭ – МКА

Прежде  чем  рассмотреть  возможное  применение 
дистанционного  энергоснабжения  МКА  с  блока 
ТЭМ, рассмотрим тенденции развития МКА и фраг-
ментарных спутниковых систем.

1.  Построение космических 
фрагментарных спутниковых 
систем
Важнейшей  тенденцией  в  области  развития  со-

временной  космической  техники  является  миниа-
тюризация всех ее компонентов и систем (Овчинни-
ков М.Ю., 2007; Xiang W. et al., 2005; Бондаренко В.А. 
и др., 2013).
Одним  из  перспективных  направлений  является 

построение распределенной  системы малых косми-
ческих  аппаратов  (МКА),  выполняющей  функции 
одного крупного КА. Такие МКА могут быть элемен-
тами глобальных адаптивных высокотехнологичных 
космических  сетей  различного  назначения  (связи  и 

передачи данных, навигации, распределенных антен-
ных сетей и т.д.).
Американское  агентство  DARPA  проводит  раз-

работку  новой  космической  концепции  модульных 
спутников, работающих на орбите, заключающуюся 
в создании кластера малых космических аппаратов, 
объединенных между собой при помощи беспровод-
ных  каналов  передачи  энергии  и  информационных 
потоков.  Такая  концепция  предполагает  создание 
спутникового модуля, в котором один узел отвечает 
за координацию, второй – за сбор данных, третий – за 
управление и обработку информации, четвертый – за 
навигацию,  пятый  –  за  балансировку  и  обслужива-
ние всей системы. По мнению специалистов, подоб-
ная система будет заметно дешевле, при том, что ее 
эффективность повысится.
Первым шагом на пути реализации системы долж-

но быть создание формации из двух КА. Примером 
такой формации является комплекс из двух аппаратов 
«Рrоbа-3» (PRISMA). «Рrоbа-3» станет первой косми-
ческой миссией, в которой два КА будут лететь как 
единое целое, спутники будут синхронно двигаться с 
субмиллиметровой точностью.
Принципиальной особенностью группового полета 

является автономная навигация отдельного аппарата 
в составе группы и управление их взаимным относи-
тельным положением в группе.
Достоинством  формации  является  возможность 

одновременного  проведения  наблюдений,  измере-
ний, других экспериментов в различных точках про-
странства при заданном и контролируемом взаимном 
положении спутников, на которых установлена необ-
ходимая для решения таких задач полезная нагрузка, 
или в одной точке пространства – но при наблюде-
нии ее с разных сторон. Другая возможность, кото-
рую обеспечивает формация, связана с массовым ис-
пользованием малогабаритных спутников в  составе 
кластера.
Создание модуля ТЭМ позволяет разработать про-

екты  распределенных  спутниковых  систем  ново-
го типа. В таких проектах предполагается создание 
трехсвязных компонент: модуль тэм, ЛИИКПЭ, уста-
новленный на модуле ТЭМ, и МКА.

2.  Связанные системы 
для исследования космического 
пространства на основе  
МКА и модуля ТЭМ
Предложение по использованию лазерного инфор-

мационно-измерительного канала передачи  энергии 
для построения управляемой связанной космической 
структуры «модуль ТЭМ – от одного до нескольких 
МКА» предполагает построение сложных связанных 

параметры ЛИИКПЭ:
P=10–300 кВт
V=100–1000 Мбит/с
delta l=1–10 мм
delta f=1–10 угл. с

энерговооруженность
модуля ТЭМ:
1 МВт

энергопотребление  
МКА:
0,5–10 кВт
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космических  спутниковых  систем  для  научных  и 
практических применений.
Предварительная  классификация  таких  сложных 

связанных космических структур показана на рисун-
ке 2. Рассмотрим некоторые из этих систем.

 
рисунок 2. Схема применения лазерного информационно-
измерительного  канала  передачи  энергии  в  системе  мо-
дуль ТЭМ – МКА

Первую группу таких спутниковых структур можно 
определить как научно-исследовательский комплекс. 
В качестве примера,  возможного применения пред-
ложенной  технологии,  приведем  астрономический 
комплекс из двух автономных космических модулей: 
модуля-зеркала и модуля-фокальные приборы, нахо-
дящихся на расстоянии 50–100 м (фокальное рассто-
яние,  которое  требуется  поддерживать  с  точностью 
до 1 мм) в виде отдельного спутникового модуля или 
в виде модуля на борту ТЭМ.
С  помощью  системы  ЛИИКПЭ  возможно  орга-

низовать  энергопитание  этих  модулей  посредством 
лазерного излучения, в зависимости от орбитальной 
конфигурации от 50 до 1000 м. Передачу мощности 
около 10 кВт можно осуществлять на фотопреобра-
зователи, располагаемые на модулях. Кроме решения 
вопроса обеспечения энергопитания, можно органи-
зовать  контроль  расстояний  и  угловых  отклонений 
данных модулей с помощью использования, напри-
мер,  угловых  отражателей.  Для  этого  используется 
один из лазерных излучателей системы ЛИИКПЭ на 
борту модуля ТЭМ.
И наконец,  при наличии  систем ЛИИКПЭ можно 

передавать большие объемы научной информации с 
модуля фокального прибора на борт ТЭМ, где нака-
пливается, обрабатывается и передается в последую-
щем на Землю.
В  этой  группе  можно  рассмотреть  ряд  экспери-

ментов с малыми спутниками МКА («Карат»), идео-
логия  проведения  которых  рассматривалась  в НПО 
им. С.А. Лавочкина и рядом Институтов РАН (Поли-
щук Г.М. и др., 2009).

Предлагается  построить  солнечный  короно-
граф  на  базе  МКА  «Карат».  Для  уверенной  рабо-
ты  такой  системы  возможно применение  лазерного 
информационно-измерительного  канала  передачи 
энергии.  Для  осуществления  коронографии  можно 
использовать как систему из двух МКА, где модуль 
ТЭМ  с  системой  ЛИИКПЭ  используется  для  энер-
гопитания, для измерения и управления, так и один 
аппарат МКА с приемной частью, расположенной на 
модуле ТЭМ.
Институт Астрономии разрабатывает космический 

интерферометр «Озарис». Прибор планируется раз-
местить на  одном из  аппаратов МКА «Карат»,  воз-
можно размещение на двух МКА. Схема с использо-
ванием модуля ТЭМ с лазерной системой позволит 
также  производить  энергопитание  данных  аппара-
тов и информационно-измерительное обслуживание 
данной системы.
Третьим  примером  возможности  использования 

лазерной системы с модуля ТЭМ может служить по-
строение  векторных  измерений  для  исследования 
магнитосферы  Земли  на  основе  создания  конфигу-
рации малых спутников, измеряющих параметры ио-
носферы и динамики их изменения.
Предполагается,  что  формация  будет  состоять  из 

одного  большого  материнского  спутника  (модуля 
ТЭМ) и нескольких малых  спутников,  движущихся 
по  высокоэллиптической  орбите. Например,  три  из 
четырех  малых  спутников  движутся  на  расстоянии 
от 5 до 5000 км от модуля ТЭМ, четвертый спутник 
остается  около модуля ТЭМ на  расстоянии  от  5  до 
100 км. С помощью этой миссии планируется полу-
чать как макро-, так и микроинформацию о возмуще-
нии плазмы в одно и то же время.
Особенность данной схемы – энергетическое и ин-

формационное обслуживание одновременно четырех 
малых спутников происходит с модуля ТЭМ.
Вторая группа спутниковых формаций – это исполь-

зование связанной системы малых космических спут-
ников и модуля ТЭМ для дистанционного зондирова-
ния Земли (ДЗЗ) в оптическом и радиодиапазоне.
Размеры  оптической  системы  для  высокого  про-

странственного разрешения с приемлемым фотопри-
емным  модулем,  отношение  сигнал-шум  и  полоса 
захвата  требуют  очень  больших  апертур.  Поэтому 
предполагается решить эту проблему за счет созда-
ния системы из отдельных спутников.
Группы из малых спутников с оптическими систе-

мами  предоставляют  следующие  возможности:  бы-
стрый повторный просмотр – улучшение временного 
разрешения; совместный одновременный просмотр с 
нескольких спутников – совмещение данных.
Развитие такой концепции в виде нескольких МКА 

«Карат»  с  оптическими  системами  и  с  лазерным 
энергоснабжением от модуля ТЭМ, а также с высо-

1.  научные 
исследования

2.  ДЗЗ

3.  связь/навигация

5.  энергетика

6. разное

4.  материаловедение

модуль ТЭМ-МКА

1.1. коронограф
Р, кВт

6.1.  космический мусор

5.1.  энергопитание отдельных 
наземных объектов

4.1. синтез новых материалов

3.2. лазерный ГЛОНАСС

3.1. сотовые системы

2.2.  интерференционная 
радиолокация

2.1.  оптические синтези-
рованные апертуры

1.4. интерферометры

1.3. ионосферные исслед.

1.2. оптические телескопы
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10010
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коскоростным  информационным  каналом  передачи 
позволит начать работы по проектированию распре-
деленных оптических систем ДЗЗ.
Расширение  круга  задач,  решаемых  с  помощью 

космических  радиолокаторов  с  синтезированной 
апертурой  (РСА),  влечет  за  собой  предъявление  к 
ним более высоких требований, усложнение аппара-
туры и систем обработки.
Один  из  вариантов  космических  радиолокаторов 

предполагает использование геостационарного аппа-
рата для «подсвета» заданного района и использова-
ние группировки малых  (неизлучающих) аппаратов 
на орбитах Н ~1000 км, осуществляющих последо-
вательный  съем  информации  с  этого  района. Пара-
метры геостационарного аппарата и состав его аппа-
ратуры близки к существующим ТВ-ретрансляторам, 
а требуемая мощность излучения, согласно расчетам, 
должна быть порядка десятков–сотен кВт.
Таким вариантом может стать система, показанная 

на рисунке 3, где в качестве излучателя использован 
модуль ТЭМ,  а  также система МКА с радиоприем-
ными системами.

рисунок 3. Схема применения системы «модуль ТЭМ – 
ЛИИКПЭ – МКА приемник» для дистанционного зонди-
рования Земли (интерференционная радиолокация)

Аппаратура приемных аппаратов мало отличается 
от  аппаратуры  существующих  космических  РСА  – 
но,  конечно,  отсутствие  излучающих  устройств 
сильно её упрощает. Важным моментом для данного 
варианта является необходимость согласования ази-
мутального  угла  «подсвета»  акватории  с  наклоном 
орбиты приемного аппарата для заданного широтно-
го расположения акватории.
При  осуществлении  такой  технологии,  где  пред-

усматривается неизлучающий малый КА при «под-
свете» поверхности с модуля ТЭМ, требуется дости-
жимая, но весьма солидная (более 500 кВт) средняя 
мощность  излучения.  Уменьшение  этой  мощности 
путем  увеличения  размеров  передающей  антенны 

возможно,  но  потребует  синхронизации  направле-
ния луча антенны с положением приемного аппара-
та, т.е создания передающей антенны по технологии 
АФАР.
Система  «модуль ТЭМ –  радар  –  лазерная  систе-

ма  – МКА приемник» позволит  организовать  энер-
госнабжение  малых  спутников  и  организовать  ин-
формационную  систему  управления  такой  сложной 
конфигурацией.
Следующая группа возможного применения систе-

мы «модуль ТЭМ – комплекс из МКА» – для систем 
связи.
Применение  системы формаций МКА для косми-

ческой связи увеличивает скорость, объем передачи 
информации, а также увеличивает покрытия районов 
связи.
Построение таких систем приводит к необходимо-

сти введения энергоспутника (модуль ТЭМ) как для 
энергопитания  малых  (а  возможно  микро-,  и  нано-
спутников), так и для управления флотилией спутни-
ков как системой связи, включая вариант использо-
вания модуля ТЭМ в организации высокоскоростной 
лазерной связи.
Еще  одно  направление  в  этой  программе  –  при-

менение  лазерного излучения  для  энергоснабжения 
малых спутников, предназначенных для материало-
ведческих программ (рисунок 4).

рисунок 4. Схема энергоснабжения МКА для технологии 
выращивания материалов в космосе

Данная  технология  имеет  две  особенности,  кото-
рые определяют проектный облик КА для этой тех-
нологии:  большая  энергоемкость,  обусловленная 
энергетикой  выращивания  материалов  (печи  кри-
сталлизации),  сложные  энергоемкие  системы  тер-
морегулирования  для  минимизации  температурных 
градиентов (это мощности, как правило, в диапазоне 
1–100 кВт); вторая проблема – необходимость мини-
мизации  микроускорений,  негативно  влияющих  на 
качество выражаемого материала.
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Для МКА большая энергетика требует увеличения 
площади и размеров  солнечных батарей,  колебание 
которых  приводит  к  значительным  возмущениям, 
вызывающим недопустимые микроускорения.
Поэтому  для  успешной  реализации  применения 

малых аппаратов в технологии выращивания высоко-
точных материалов в космосе необходимо следовать 
алгоритму: установить лазерную приемную систему; 
создать компоновку аппарата с минимальным микро-
возмущением; использовать лазерную станцию с мо-
дуля  ТЭМ  для  энергоснабжения  технологического 
малого  космического  аппарата;  использовать  разра-
ботанную в НПО им. С.А. Лавочкина надувную си-
стему для спуска на Землю полученных материалов.
Важным направлением является производство по-

лупроводниковых материалов, которое выгодно вы-
носить за пределы Земли. На орбите для этого почти 
идеальные  условия  по  вакууму  и  условиям  охлаж-
дения  –  такая  вакуумная  космическая  лаборатория 
не  имеет  стен,  а  именно  они  являются  основным 
источником  вредных  примесей.  С  использованием 
«экранной» технологии возможно создание вакуума 
на уровне 10-16 тор, а выращенный в таких условиях 
полупроводник будет на порядки чище, чем получен-
ный в земных условиях.
Данную  технологию  можно  реализовать  в  связке 

«модуль ТЭМ – ЛИИКПЭ  –  космический  экран  на 
МКА».
И,  наконец,  последнее  направление  –  энергетика. 

Предлагается  система для  энергопитания наземных 
пунктов  (Сысоев В.К. и др.,2013; Ванке В.А. и др., 
1990). Суть данной  системы состоит  в  следующем. 
Лазерное излучение с модуля ТЭМ направляется на 
малый спутник с управляемым зеркалом, которое пе-
реотражает лазерное излучение в нужную площадь 
на  земной  поверхности.  При  этом  можно  реализо-
вать  энергоснабжение  на  уровне  нескольких  сотен 
киловатт.
С учетом больших массо-габаритных размеров мо-

дуля  ТЭМ  дистанционное  энергоснабжение  назем-
ных объектов  оптимально  осуществить  с  помощью 
линии «модуль ТЭМ – зеркальная система на МКА» 
по схеме рисунка 5.
В  такой  схеме  направление  лазерного  излучения 

обеспечивается зеркальной системой малого косми-
ческого аппарата. Конечно, расстояние модуль ТЭМ-
МКА  должно  быть  не  более  определенного  рас-
стояния,  чтобы  размеры  зеркальной  системы  были 
разумными для изготовления и управления.
Перспектива  практической  реализации  дистанци-

онного  энергоснабжения  космических  объектов по-
средством  дистанционной  передачи  энергии  (ДПЭ) 
во многом зависит от использования новейших тех-
нологий оптоэлектронной техники. Концепция цен-
трализованного энергоснабжения в космосе на базе 

ДПЭ  отличается  от  информационных  задач  и,  сле-
довательно,  предъявляет  более жесткие  требования 
к  параметрам  как  отдельных  подсистем,  так  и  си-
стемы  в  целом,  особенно  в  области  высокоточного 
наведения.
Экспериментальные  работы  по  дистанционной 

передаче  энергии  с  помощью  лазерного  излучения 
осуществлены  на  уровне  1–5  кВт.  В  США  фирма 
«LazerMove»  выпускает  установки  для  зарядки  ла-
зерным излучением беспилотных летательных аппа-
ратов на расстоянии более 1 км.
Целесообразность использования систем ЛИИКПЭ 

в составе различных космических комплексов будет 
определяться,  в  первую  очередь,  значениями  таких 
характеристик,  как  полный  КПД  тракта  ЛИИКПЭ, 
угол расходимости пучка излучения, точность наве-
дения на приемник, удельная масса и габариты обо-
рудования, ресурс, а также совместимостью с други-
ми системами КА.
Особо отметим, что обеспечение малой расходимо-

сти на большие расстояния  является  сложной  зада-
чей и имеет физическое ограничение – дифракцион-
ный предел, поэтому при тех параметрах зеркальной 
системы,  которые  можно  реализовывать  на  сегод-
няшний день, размер пучка вряд ли будет превышать 
5 метров. Это в итоге будет создавать фокальное пят-
но на расстояниях 10000 км размерами более 10 ме-
тров. А при размерах МКА в диаметре ≈3 метра бу-
дет приводить к двум решениям:

создавать  большеразмерные  тонкопленочные  -
трансформируемые  конструкции  фотоприемни-
ков, что позволит увеличить эффективность при-
ема лазерной энергии, но значительно усложнит 
как конструкцию МКА, так и его управление;
не менять  конструкцию МКА,  но  при  этом  эф- -
фективность  приема  лазерной  энергии  значи-
тельно уменьшается (геометрический фактор).

Конечно,  выбор  варианта  будет  определяться 
на  стадии  построения  конкретной  космической 
экспедиции.

рисунок 5. Схема применения системы «модуль ТЭМ – 
ЛИИКПЭ – МКА» для наземной энергетики

модуль ТЭМ

P=300 кВт
L0=40 000 км

лазерное 
излучениерегулируемое 

зеркало МКА

500–1000 км

погранзастава

буровая 
платформа

метеостанцияполярная 
станция
СП-100

стратосферный 
БПЛА

ПРЕДЛОЖЕНИЯ ПО ПОСТРОЕНИЮ КОСМИЧЕСКИХ СИСТЕМ Из МАЛыХ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ 
И ТРАНСПОРТНОГО эНЕРГЕТИЧЕСКОГО МОДуЛЯ С ЯДЕРНОй эНЕРГЕТИЧЕСКОй уСТАНОВКОй



39

1.2015

3.  Лазерный информационно-
измерительный канал  
передачи энергии
Схема  ЛИИКПЭ  состоит  из  трех  главных  эле-

ментов:
лазерный излучатель, позволяющий генерировать  -
высокие мощности с высокой эффективностью;
оптическая система, формирующая узкий лазер- -
ный пучок, производящая высокоточное наведе-
ние и стабилизацию;
высокоэффективные  фотопреобразователи,  пре- -
образующие как солнечное, так и лазерное излу-
чение в электроэнергию.

Эффективность данной системы будет определять-
ся двумя факторами:

эффективностью каждого элемента системы (ис- -
точник питания, лазеры, блок управления, фото-
преобразователи и т.д.);
эффективностью  передачи  (функциональная  -
эффективность  –  зависимость  от  точности  на-
ведения, точность стабилизации лазерного луча 
и т.д.).

При этом эффективность должна сохраняться при 
высоких  уровнях  мощности  (плотность  мощности 
излучения), что позволит масштабировать систему.
Необходимо учесть  важность идеологии построе-

ния  лазерного  передатчика  для  дистанционной 
передачи  энергии  за  счет  создания  передатчика  из 
отдельных  лазерных  излучателей,  работа  которых 
обеспечивается  отдельной  системой  питания.  Это 
позволяет решить две задачи:

повысить надежность системы. Выход из  строя  -
одного из излучателей не скажется существенно 
на уровне передаваемой мощности в целом;
уменьшить удельную тепловую нагрузку на си- -
стему  терморегулирования.  Это  позволит  на-
ращивать мощности лазерного  канала передачи 
энергии за счет ввода в систему дополнительных 
волоконных лазеров.

Выбор типа лазера и будет определять технические 
возможности системы в целом. Среди всего разноо-
бразия лазерных источников для реализации проекта 
лазерного  канала  дистанционной  передачи  энергии 
производился выбор по двум уровням:
первый уровень: теоретическая эффективность → 

техническая эффективность → максимальная реали-
зуемая мощность → стабильность получения необ-
ходимой мощности;
второй  уровень:  длительность  работы →  простая 

система  охлаждения → низковольтные  блоки пита-
ния → высокое качество оптического пучка.

Проведенный анализ показывает, что оптимальным 
решением является использование решеток лазерных 
диодов и волоконные лазеры, работающие в области 
0,808 мкм и 1,07 мкм.
Лазерные диоды обладают самым высоким КПД из 

всех  существующих  лазерных  систем,  имеются  со-
общения  о  достижении  их  эффективности  порядка 
80%. Однако сложные профили пучков этих лазеров 
усложняют  оптические  системы,  что  не  позволяет 
получать оптические пучки с очень малой расходи-
мостью, необходимые для передачи лазерного излу-
чения. Для этих целей лучше подходят волоконные 
лазеры, имеющие меньший КПД (до 50%), но позво-
ляющие получать одномодовые пучки с очень малой 
расходимостью.
Фотоэлектрические  модули  должны  обеспечивать 

высокий КПД преобразования, что может быть обе-
спечено,  в  свою  очередь,  использованием многопе-
реходных (каскадных) гетероструктурных фотоэлек-
трических преобразователей из полупроводниковых 
соединений группы А3В5. Лучшие результаты фотоэ-
лектрического преобразования лазерного излучения 
составляют величину до 50% (Takeda К. et al., 2003).
Для успешной реализации передачи лазерного из-

лучения лазерных диодов необходимо создать опти-
ческую  систему, формирующую малорасходящийся 
пучок; система должна эффективно собирать многие 
лазерные пучки в единый малорасходящийся пучок и 
обеспечивать наведение лазерного луча на спутник-
потребитель.
При проектировании лазерных источников для пе-

редачи энергии на большие расстояния необходимо 
также  решать  проблему  создания  лазерных  пучков 
с  очень  низкой  расходимостью  (менее  1  угл.  сек). 
Эта задача решается созданием высококачественной 
оптики  и  систем  фазовой  синхронизации  лазерных 
источников (Высоцкий Д.В. и др., 2010).
Эффективность канала дистанционной передачи ла-

зерной энергии может составлять 0,1–0,3, что делает 
его приемлемым для практического использования.
Одна из основных задач систем ЛИИКПЭ – это соз-

дание  системы  высокоточного  наведения  лазерного 
пучка на фотопреобразователи и поддержания этого 
наведения.  Удерживание  лазерного  пятна  на  фото-
преобразовательной площадке в течение длительно-
го  времени  решается  за  счет  создания  зеркальной 
системы  наведения  на  лазерные  оптические маяки, 
размещенные  на  фотопреобразовательной  панели, 
и  возможное  использование  нелинейных  оптиче-
ских систем на основе обращения волнового фронта 
(ОВФ) (Сысоев В.К., 2007).
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Большое расстояние и узкий лазерный пучок тре-
буют высокой точности наведения и стабилизации в 
течение нескольких часов поддержки .
Для решения проблемы высокоточного наведения 

и  стабилизации  лазерного  луча  предлагается  ком-
плексный  подход,  состоящий  из  четырехуровневой 
системы (рисунок 6):

рисунок  6.  Схема  наведения  лазерного  канала  передачи 
энергии с использованием обратной связи

I уровень – «грубое» наведение зеркальной систе-
мы лазерного канала передачи энергии при помощи 
радиосистем и спутниковой системы ГЛОНАСС;
II  уровень  –  наведение  при  помощи  оптико-

электронной  системы  и  лазерных  диодных  маяков, 
размещенных на фотопреобразующей платформе;

III уровень  –  наведение  по  движению  лазерного 
пятна по фотопреобразующей платформе;
IV уровень – наведение с помощью адаптивных не-

линейных оптических средств.
Точность  наведения  системы  должна  удовлетво-

рять всем необходимым требованиям.
При этом необходимо:

создание высокотехнологичной системы наведе- -
ния лазерного пучка (Dj£1 угл. сек, L³106 м);
создание высокоэффективной системы терморе- -
гулирования блоков накачки лазерных генерато-
ров (Pутилизации=100–300 кВт, Т=80°С).

заключение
Предлагаемые решения и способы совместного ис-

пользования энергетического модуля ТЭМ и малых 
космических  аппаратов  создают  основу  для  нового 
класса космических систем.
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Рассматриваются особенности задачи комплексной 
оптимизации параметров и программы 
развития (модернизации) космической системы 
дистанционного зондирования Земли в планируемый 
период. Приводится алгоритм решения такой 
задачи. Исследовано влияние требований 
по срокам активного существования модификаций 
космического аппарата и продолжительности 
планируемого периода на технико-экономические 
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The article covers special features of  
a complex optimization task for parameters and 
development program (modernization)  
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algorithm is given. Impact of requirements for active 
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and duration of the planned period for technical  
and economic performances of the project 
implementation are studied.
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введение
Рассматривается  задача  комплексной  оптимиза-

ции параметров космической системы (КС) дистан-
ционного  зондирования  Земли  (ДЗЗ)  и  программы 
развития  (модернизации)  системы  в  планируемый 
период.  КС  ДЗЗ  включает  две  основные  подсисте-
мы: космическую (КА ДЗЗ и их модификации) и на-

земную (РКК, НКУ и НКПОР). Полагается, что при 
модернизации  КС  ДЗЗ  наряду  с  базовым  объектом 
вводятся  в  действие  модификации  КА.  Программа 
модернизации в таком случае определяет количество 
модификаций КА, которые вводятся в эксплуатацию 
в планируемый период, основные параметры и сроки 
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введения в строй модификаций КА. Реализация про-
граммы развития КС ДЗЗ позволяет планово решать 
вопросы  повышения  эффективности  функциониро-
вания системы.
В  статье  обсуждаются  особенности  задачи  ком-

плексной  оптимизации  параметров  КС  ДЗЗ  и  про-
граммы развития последней в планируемый период, 
приводится методика решения такой задачи, которая 
включает поэтапное решение двух  главных – опти-
мизации параметров КА (и модификации КА) в со-
ставе  КС  ДЗЗ  и  оптимизации  программы  развития 
системы. Подробно  исследованы  вопросы  построе-
ния  рациональной  программы  развития  системы, 
проведена  сравнительная  оценка  влияния  числа  и 
сроков введения модификаций КА на суммарные за-
траты на программу модернизации системы, а также 
оценка влияния срока активного существования.

1. Постановка задачи
На технико-экономические характеристики КС ДЗЗ 

(информационную  производительность,  затраты  на 
реализацию проекта и другие) влияют состав и пара-
метры подсистем, а также особенности программ раз-
вития (модернизации) КА в составе системы (число 
и сроки выведения модификаций базового аппарата, 
планируемый период реализации проекта, время ак-
тивного существования аппарата и др.) (Ефанов В.В., 
Семункина В.И., Шостак С.В., 2009; Darnopykh V.V., 
Efanov V.V., Zanin K.A., Malyshev V.V и др., 2010).
В  статье  проводится  сравнительный  анализ  про-

грамм  развития  КА  в  составе  оптико-электронной 
космической  системы  ДЗЗ  в  планируемый  период, 
исследуется влияние требований по срокам активно-
го существования модификаций КА и продолжитель-
ности планируемого периода.
На  рисунке  1  приведена  укрупненная  структура 

КС  ДЗЗ  (Матвеев Ю.А., Ламзин В.В., 2009; Лам-
зин В.В., 2009). Каждый аппарат, входящий в косми-
ческий  сегмент  системы,  рассматривается  как  объ-
ект,  включающий  две  подсистемы:  модуль  целевой 
аппаратуры  (МЦА)  и  унифицированную  космиче-
скую платформу (УКП).
МЦА  содержит  целевую  съемочную  систему 

(ЦСС), которая включает панхроматическую (ПСС) и 

широкозахватную многозональную систему (ШМС). 
Характеристики базового КА известны.
Проведение модернизации КС ДЗЗ в планируемый 

период обусловлено необходимостью решать новые 
целевые задачи (Ламзин В.В., 2009):

контроль  чрезвычайных  ситуаций  и  экологиче- -
ский мониторинг;
геология, землеустройство и гидрология; -
уменьшение втрое периодичности зондирования  -
объектов  (районов)  в  спектральных  диапазонах 
0,54–0,59, 0,63–0,68 и 0,79–0,86 мкм;
увеличение  впятеро  информационной  произво- -
дительности системы;
проведение  съёмки  в  панхроматическом  (П)  и  -
многозональном (М) диапазонах с улучшенным 
разрешением.

Предварительный анализ показал, что для решения 
новых  задач  потребуется  вывести  дополнительные 
КА ДЗЗ – модификации базового аппарата. Целевая 
съемочная система модификаций КА, кроме широко-
захватной многозональной  системы,  установленной 
на базовом аппарате, должна включать ПСС с более 
высоким  разрешением  и  многозональную  систему 
(МСС). Состав и основные характеристики ЦСС мо-
дификаций КА приведены в таблице 1.
Требования к модификациям КА ДЗЗ по условиям 

функционирования и обобщенным характеристикам 
(тип и параметры орбиты – высота HКА и наклонение 
iКА, широта наблюдения φ, масса КА МКА и др.) опре-

рисунок 1. Укрупненная структура КС ДЗЗ

таблица 1 – Состав и основные характеристики ЦСС модификаций КА
наименование ЦСС количество спектральных зон 

Nкан 
спектральный диапазон 

∆λ, мкм
разрешение (проекция  
элемента в надир) R, м

полоса захвата ∆L,  
км

ПСС 1 0,52–0,85 0,79 (П) 18,5

МСС 3
0,45–0,59
0,63–0,68
0,79–0,90

3,1 (М) 18,5

ШМС 3
0,54–0,59
0,63–0,68
0,79–0,86

25 (М) ≥200

КС ДЗЗ

КА

УКПМЦА

наземный 
сегмент

космический 
сегмент

подсистемы модулей
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деляются по результатам проектно-баллистического 
анализа характеристик космического (орбитального) 
сегмента ПКС.
Для широт наблюдения φ=±41,2 градуса выбран ва-

риант  солнечносинхронной  орбиты  (ССО)  высотой 
561 км и наклонением 97,586 градусов. Требование 
по массе МКА  –  ≤990  кг  и  надежности КА:  вероят-
ность безотказной работы РКА – ≥0,9 в течение ТСАС. 
Выведение КА – попутное или с использованием РН 
легкого класса.
Тогда  справедлива  постановка  задачи  оптимиза-

ции  программы  модернизации  КС  ДЗЗ:  при  задан-
ных целевой нагрузке и параметрах базовой системы 
определить параметры её модернизации (количество 
и сроки модернизации, характеристики заменяемых 
подсистем (модификаций КА) космического сегмен-
та) такими, чтобы суммарные приведенные затраты 
на реализацию программы развития системы в пла-
нируемый период были минимальными.
Формально  математическая  постановка  задачи 

оптимизации  программы  модернизации  КС  ДЗЗ 
представляется в виде
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где  )(М
КС

C     –  приведенные  суммарные  затраты  на 
создание и эксплуатацию базовой системы и на реа-
лизацию программы модернизации КС ДЗЗ в плани-
руемый период Т;

))(П( ББ C    – затраты на разработку и создание 
базовой системы ДЗЗ;





n

i
i ttPRC

1
прпр

ММ
КА )())(),((      –  приведенные 

затраты  на  разработку,  создание  модификаций  КА 
ДЗЗ, которые вводятся в строй в моменты  ti (( ni ,1 )  ) 
при модернизации (развитии) КС ДЗЗ;

ti – срок проведения i-й модернизации;
n  –  количество  модернизаций  в  планируемый 

период;

СΣнс(∙)  –  суммарные  приведенные  затраты  на 
эксплуатацию КС ДЗЗ в планируемый период с уче-
том реализации программы ввода в строй модифика-
ций КА ДЗЗ;

η(τi) – коэффициент приведения затрат на созда-
ние модификаций КА ДЗЗ;

)(М
КС W    – функция изменения эффективности КС 

ДЗЗ при реализации программы модернизации в пла-
нируемый период;

ТР.С.i(PR(t)) – трудоемкость работ (длительность 
этапа  создания)  при  проведении  i-й  модернизации 
системы (длительность этапа создания модификации 
КА ДЗЗ);

Ц(t) – целевая нагрузка на систему;
)(М

КА iM    – масса i-й модификации КА ДЗЗ;
ПБ(∙)  –  параметры  базовой  КС  ДЗЗ  

(( )П,(П)(П Б
НС

Б
КА

Б  ); );
ТМ  –  период  времени  существования  КС  ДЗЗ 

при реализации программы модернизации;
PRM(t)  –  вектор,  определяющий  программу 

модернизации;
)(ПМ

КА     – параметры i-й модификации КА ДЗЗ;
TCACi(РКАi) – срок активного существования  i-й 

модификации КА ДЗЗ;
PКАi – надежность i-й модификации КА ДЗЗ.

Задача  оптимизации  программы  модернизации 
КС  ДЗЗ  (1)  сформулирована  как  детерминирован-
ная.  В  общем  случае  надо  учесть,  что  при  форми-
ровании  соответствующих  зависимостей  использу-
ются  опытные  данные  (статистика  по  прототипам) 
и  задача должна быть записана как стохастическая. 
Из  записи  (1) видно, что в многокритериальной за-
даче оптимизации программы модернизации КС ДЗЗ 
используется метод ограничений. Такой подход дает 
возможность  исследовать  влияние  динамики  внеш-
них  связей  (ограничения)  на  проектное  решение. 
Программа модернизации системы (в данном случае 
создание модификаций КА ДЗЗ) определяется зада-
нием следующих параметров: n – число модифика-
ций в планируемый период, ti – сроки ввода в строй 
i-х модификаций,  )(ПМ

КА i    – параметры i-й модифика-
ции КА ДЗЗ, TCACi(РКАi) – срок активного существо-
вания i-й модификации КА ДЗЗ. Особенности опре-
деления программы модернизации учитывается при 
формировании методики решения задачи (1).

2.  Методика оптимизации программы 
модернизации КС ДЗЗ
При поиске рационального решения задачи (1) ис-

пользуется  параметрическая  декомпозиция.  Реали-
зуется методика расчлененной оптимизации (метод 
обобщенного  покоординатного  спуска).  Сначала 
определяется множество модификаций КА ДЗЗ для 
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реализации в планируемый период. Затем проводит-
ся поиск рациональных числа и сроков проведения 
модернизации,  определения  рациональных  сро-
ков  активного  существования.  Укрупненная  блок-
схема  алгоритма  решения  задачи  (1)  приведена  на 
рисунке 2.

рисунок 2. Укрупненная блок-схема алгоритма решения 
задачи (1)

Срок  активного  существования  модификации 
КА ДЗЗ зависит от уровня надежности аппарата. Ве-
личина надежности КА – PКА=РМЦА∙РУКП.
Как показано в (Ламзин В.В., Макаров Ю.Н., Мат-

веев Ю.А., 2010), эксплуатационная надежность КС 
ДЗЗ при модернизации в планируемый период влия-
ет на срок активного существования КА, на затраты, 
связанные с их разработкой и созданием.
Анализ  опытных  данных  разработанных  и  пер-

спективных КА ДЗЗ позволил установить связь на-
дежности  (вероятности  безотказной  работы  (ВБР)) 
КА и  срока  активного  его  существования ТСАС  (ри-
сунок 3).

рисунок 3. Изменение ВБР от срока активного существо-
вания КА

Аппроксимирующая  зависимость  ВБР  КА  и  сро-
ка  активного  его  существования  ТСАС  (в  часах)  на 
i–1-м уровне управления разработкой представляется 
в виде (Ламзин В.В., Макаров Ю.Н., Матвеев Ю.А., 
2010)

САС
610021,22

КА 104,98 TeP 


      (2)

при 2,628∙104≤ТСАС≤8,76∙104.
Зависимость  (2)  используется  при  поиске  рацио-

нальной программы развития PRM(t)  (сроков  актив-
ного существования модификации КА, если опреде-
лен уровень надежности КА ДЗЗ). При оценке затрат 
на проект необходимо решить задачу нормирования 
уровня надежности МЦА РМЦА и УКП РУКП, при кото-
ром затраты на разработку и создание первого опыт-
ного образца аппарата минимальны. Решение такой 
задачи,  а  также  вопрос  построения  проектных  мо-
делей для определения эффективности и затрат рас-
смотрены в  (Золотов А.А., Титов М.И., 1988; Лам-
зин В.В., Макаров Ю.Н., Матвеев Ю.А., 2011).

3. Результаты исследований
Ниже  приведены  результаты  численных  исследо-

ваний при решении задачи оптимизации программы 
модернизации КС ДЗЗ в планируемый период, а так-
же оценки влияния характеристик модификаций КА 
на  суммарные  приведенные  затраты,  требуемые  на 
реализацию программы развития.
Рассматриваются два альтернативных варианта реа-

лизации программы развития PRM(t). Первый вариант 
включает создание двух модификаций КА № 2 и № 3 
(рисунок 4а). Второй вариант – одной модификации 
КА № 4 (рисунок 4б). Принятые обозначения: этапы 
разработки (Р.С. – разработка и создание (изготовле-
ние), В.Э. – выведение и эксплуатация, индекс * – для 
изделий,  кроме  первого  образца);  τ  –длительность 
этапа; индекс Б – базовый КА, М – модификация КА; 
tн, tк – момент времени начала разработки КА (моди-
фикации КА) соответственно, ТМ  – период времени 

вход

выход

формирование вариантов модификаций КА 
в планируемый период

оптимизация программы развития КА
в составе КС с учетом требований по ТСАС

определение РКА (•), ТСАС (РКА (•)) 

нормирование надежности подсистем КА 
 РМЦА (•), РУКП (•) 

оценка информационной производительности 
 IПРКС (•)

оценка целевой эффективности КС 
 WКС (•)

нет

нет

нет

да

да

да

определение суммарных приведенных затрат 
на реализацию программы развития 

СКС ∑ (•)M

Р

0,935

0,890
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0,800
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∆Р3
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ НАДЕЖНОСТИ МОДИфИКАцИй КА  
НА ПРОГРАММу РАзВИТИЯ КОСМИЧЕСКОй СИСТЕМы
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существования КС ДЗЗ при реализации программы 
модернизации; Т – планируемый период.

а

б

а  –  на  базе  двух  модификаций  КА;  б  –  на  базе  одной 
модификации КА.
рисунок 4.  Варианты  реализации  программы  развития 
КС ДЗЗ

Опыт показывает, что время разработки и создания 
КА зависит от целого ряда факторов: новизны разра-
батываемой целевой аппаратуры и изделия в целом, 
объема проводимых испытаний и др.
При  проведении  исследований  принимается,  что 

периоды  времени  разработки  и  создания  базового 
КА и  его модификации КА № 2  равны и  составля-
ют  Б

Р.С.
М
Р.С.

1   = =2,5  года;  для  модификации  КА № 3  
 года. 32М

Р.С.   =3 года Время начала разработки для модифика-
ции КА № 2  1М

нt     составляет 2  года от момента вре-
мени  tн;  для  модификации  КА № 3  2М

нt     –  2  года  от 
момента времени  1М

нt   . Время начала разработки для 

модификации КА № 4  1М
нt     составляет 2 года от мо-

мента времени tн, а   лет.51М
Р.С.  . =5 лет.

Основные характеристики базового КА и его моди-
фикаций приведены в таблице 2.

таблица 2 – Основные характеристики КА
наименование 
параметра

базовый КА 
№ 1

КА 
№ 2

КА 
№ 3

КА  
№ 4

масса КА, кг 337,0 328,0 450,6 461,0

масса УКП, кг 261 261 261 261

масса МЦА, кг 76,0 67,0 189,6 200,0

состав ЦСС ПСС (Б)/
ШМС МСС ПСС/

ШМС
КСС/
ШМС

энергопотребление 
КА, Вт
- УКП
- МЦА

345
150
195

410
150
260

438
150
288

485
150
335

ВБР КА (ТСАС=5 лет)
- УКП
- МЦА

0,9023
0,9461
0,9537

0,9006
0,9461
0,9512

0,9001
0,9461
0,9506

0,9032
0,9461
0,9547

Основные технические характеристики ЦСС базо-
вого КА и его модификаций приведены в таблице 3 
(съемочные системы: ПСС – панхроматическая (ПСС 
(Б)  для  базового  КА),  ШМС  –  широкозахватная, 
МСС – многозональная, КСС – комбинированная).
Для первого варианта реализации программы разви-

тия КС ДЗЗ, включающего создание модификаций КА 
№ 2 и № 3, результаты оценки технико-экономических 
характеристик приведены на рисунке 5. Используют-
ся обозначения: Nкан – количество спектральных зон 
(каналов); ∆L – наименьшее значение полосы захвата 
ЦСС; R – наилучшее разрешение (проекция элемента 
в надир) ЦСС; WМЦА – максимальное значение элек-
тропотребления  МЦА;  MМЦА  –  масса  модуля  МЦА; 

1
МЦАСС    – затраты на создание (изготовление) первого 

опытного образца МЦА; IПР КС – информационная про-
изводительность КС ДЗЗ.
Анализ  показывает,  что  рациональный  срок  ак-

тивного существования КА ДЗЗ составляет 7–8 лет. 
Если ТСАС меньше оптимального значения, то увели-
чивается количество КА в орбитальной группировке 
и растут суммарные приведенные затраты. Если ТСАС 
больше  оптимального  значения,  то  увеличиваются 
требования к надежности КА ДЗЗ, затраты на созда-
ние таких модификаций КА ДЗЗ значительно растут. 
Отклонения ТСАС от оптимального значения относи-
тельно мало влияет на  суммарные приведенные  за-
траты. Так, при снижении ТСАС до 5 лет суммарные 
затраты увеличиваются лишь на 12%.
Для второго варианта реализация программы раз-

вития КС ДЗЗ,  когда  вводится  в  строй  только  одна 
модификация  КА,  также  существует  оптимальный 
ТСАС, при котором значение  М

КСС ,  минимально.

базовый КА
КА № 1

базовый КА
КА № 1

1-я модификация КА 
КА № 2

1-я модификация КА 
КА № 4

2-я модификация КА 
КА № 3
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таблица 3 – Основные технические характеристики ЦСС базового КА и его модификаций

наименование параметра
тип ЦСС

ПСС (Б) МСС ПСС ШМС
наилучшее значение разрешения  

(проекция пикселя), м 2,1 3,1 0,79 25,0

полоса захвата, км 20,0 18,5 18,5 ≥200
диаметр апертуры, м 0,3072 0,197 0,772 0,070

фокусное расстояние, м 2,89 1,673 6,563 0,278

спектральный диапазон,  
мкм 0,52–0,84

0,45–0,59
0,63–0,68
0,79–0,90

0,52–0,84
0,54–0,59
0,63–0,68
0,79–0,86

радиометрическое разрешение, бит/пиксель 256 4096 256 4096
энергопотребление, Вт 77,600 65,997 124,328 17,821

масса, кг 34,522 17,706 112,553 8,434
габаритные размеры (D×H), м 0,31×1,78 0,21×1,2 0,83×4,14 0,08×0,32

1 – Nкан; 2 –∆L; 3 – R; 4 – WМЦА; 5 – MМЦА; 6 –  1
МЦАСС  ; 7 – IПР КС.

рисунок 5. Изменение характеристик КА  (модификаций КА) и КС ДЗЗ для первого варианта реализации программы 
развития

Расчеты  показывают  также,  что  при  увеличении 
периода времени ТМ на 5 лет  (с 20 до 25 лет)  сум-
марные приведенные затраты повышаются почти на 
60%.
В  таблице 4 приведены результаты оценки  затрат 

на  реализацию программы развития КС ДЗЗ и  соз-
дания модификаций КА в период времени ТМ=20 лет 
и ТМ=25 лет при различных сроках активного суще-
ствования модификаций КА.

Расчеты показывают, что на оптимальное значение 
ТСАС мало влияет период времени ТМ.
При выборе рациональной программы развития КС 

ДЗЗ  решается  также  компромиссная  задача.  Кроме 
оценки суммарных затрат, необходимо учитывать пока-
затели функциональной эффективности, наличие огра-
ничений на трудоемкость работ (см. постановку задачи 
(1)). В данном случае при оценке функциональной эф-
фективности программы W используется вектор

1
МЦАСС   ,

млн. руб.
ММЦА, кг NКАНWМЦА, Вт ∆L, м R, м IПР КС, тыс. км2

/сеанс связи 
с НКПОР

7

6

5

4

3

2

1

№ 1  
базовый образец КА

№ 2 
модификация КА

№ 3 
модификация КА

400

300

200

100
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,
где i – номер КА и модификации КА в системе;

IПР КА – суммарная информационная производи-
тельность КА в составе КС ДЗЗ;

Тн  –  периодичность  наблюдения  при  реализа-
ции варианта программы развития КС ДЗЗ.
При сравнении рассмотренных вариантов развития 

КС ДЗЗ по критерию  М
КСС ,  – W (без учета периодич-

ности  наблюдения)  рациональным  является  второй 
вариант программы. Если учесть ограничения на пе-

риодичность наблюдения, более предпочтителен, по-
видимому, является первый вариант.

заключение
Приведена формулировка  и  обсуждаются  особен-

ности задачи оптимизации программы развития КС 
ДЗЗ в планируемый период. Задача проектирования 
программы  развития  космической  системы  дистан-
ционного  зондирования  Земли  рассматривается  в 
детерминированной постановке. Сформулирован ал-
горитм  расчлененной  оптимизации программы раз-
вития КС ДЗЗ. Приведены результаты сравнительной 
оценки  двух  вариантов  развития  КС  ДЗЗ.  Иссле-
довано  влияние  ТСАС  модификаций  КА  на  технико-
экономические  характеристики  реализации  проекта 
КС ДЗЗ.
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1 –  М
КСС   ; 2 – NКА.

рисунок 6. Изменение приведенных затрат  М
КСС    и коли-

чества КА NКА для первого варианта реализации програм-
мы развития КС ДЗЗ в зависимости от требований по ТСАС 
(для ТМ=20 лет и kp=6)

таблица 4 – Результаты оценки cуммарных приведенных 
затрат при реализации программ развития КС ДЗЗ (kp=6)
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вариант 1 вариант 2 вариант 1 вариант 2

1 6,925 5,564 11,555 9,303

2 4,0203 3,22 6,818 5,473

3 3,1754 2,517 5,249 4,231

4 2,7767 2,2431 4,528 3,59

5 2,7812 2,136 4,512 3,493

6 2,4893 1,9858 4,0811 3,254

7 2,4282 1,8809 3,9664 3,18

8 2,5024 2,0145 4,0861 3,244

9 2,6071 2,0662 4,412 3,495
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В статье рассматриваются аспекты 
проектирования малых аппаратов 
с электроракетной двигательной установкой, 
предназначенных для исследования малых тел 
Солнечной системы. Приводятся результаты 
проектно-баллистического анализа перелета на 
орбиту астероидов земной группы с использованием 
электроракетных двигателей. Определен 
возможный проектный облик и предложен состав 
малых аппаратов с электроракетной двигательной 
установкой. Оценены параметры электроракетной 
двигательной установки малого космического 
аппарата, предназначенного для выполнения 
перелета к малым телам Солнечной системы.

Ключевые слова: малые космические аппараты; 
электроракетная двигательная установка; 
исследование малых тел Солнечной системы.

The article covers the aspects of design  
of small spacecraft with the electrical  
propulsion unit, intended for studies  
of Solar system small bodies.  
The results of design and ballistic analysis  
of transfer into an orbit of terrestrial asteroids  
using electrical propulsion thrusters are given.  
The possible design shape of spacecraft  
is defined, and small spacecraft structure  
with electrical propulsion unit is offered.  
Parameters of the electrical propulsion  
unit of small spacecraft, intended for  
the transfer to small bodies of Solar system,  
are estimated.

Key words: small spacecraft;  
electrical propulsion unit;  
studies of Solar system small bodies.
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введение
Внедрение технологии малых космических аппара-

тов  (МКА)  поддерживается  сегодня  современными 
тенденциями развития науки и техники, такими, как 
миниатюризация электроники, переход к цифровым 
технологиям в управлении, прогресс в создании кон-
структивных материалов и целый ряд других техни-
ческих решений (Ефанов В.В. и др., 2012). Создание 
МКА имеет следующие особенности: сжатые сроки 
разработки  и  изготовления,  малый  бюджет,  мало-
численный  коллектив  разработчиков.  Значительное 
уменьшение затрат на создание и ввод в эксплуата-

цию МКА, а также сокращение времени на их про-
изводство и наземные испытания позволяют реали-
зовать  преимущества,  которые  даёт  использование 
малых космических аппаратов.
В  настоящее  время  МКА  решают  различные  на-

учные и прикладные  задачи,  используются  они и  в 
качестве  автоматических  межпланетных  станций  – 
малая масса позволяет вывести их на высокоэнерге-
тические орбиты и межпланетные траектории.
Существенно  расширяет  возможности  примене-

ния МКА использование маршевой электроракетной 
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двигательной установки (ЭРДУ). МКА с ЭРДУ смо-
гут успешно решать задачи не только в околоземном 
космическом  пространстве,  но  и  выполнять  более 
дальние перелеты к Луне, малым телам Солнечной 
системы,  например  к  астероидам  (в  том  числе  по-
тенциально опасным для Земли) (Ломакин И.В. и др., 
2013).  В  частности,  молодыми  учеными  НПО  им. 
С.А. Лавочкина было предложено отправить на «раз-
ведку»  к  потенциально  опасному  астероиду  «2013 
TV135»  разработанный  ими  малый  космический 
аппарат  «МКА-ЭРДУ»,  который  сможет  уточнить 
орбиту и свойства этого космического тела (Афана-
сьев И.Б., 2013).
С помощью «МКА-ЭРДУ» можно выполнить точ-

ные  измерения  траектории  астероида,  провести 
съемку его поверхности в различных спектральных 
диапазонах,  а  значит,  уточнить  химический  состав 
и массу. Кроме того, для него не нужен целевой за-
пуск, поскольку наличие электроракетного двигате-
ля позволяет выполнить перелет к астероиду с раз-
личных  околоземных  стартовых  орбит.  Одним  из 
преимуществ МКА с маршевой ЭРДУ является воз-
можность выполнения перелета на орбиту астероида 
с  малой  тягой,  после  выведения  «попутным»  запу-
ском, что существенно снижает стоимость космиче-
ской системы.
В связи с разнообразием задач применения малых 

космических  аппаратов,  с  одной  стороны,  и  широ-
ким диапазоном МКА по массе, мощности и разме-
рам – с другой, актуальным является создание малых 
космических аппаратов на основе унифицированных 
космических  платформ  с  электроракетными  двига-
тельными установками.
В статье приведены результаты исследования про-

ектных  характеристик МКА  с ЭРДУ,  рассчитанных 
на попутное выведение с другими КА, исследованы 
схемы перелета МКА с начальных (стартовых) орбит 
для решения задач исследования астероидов. Также 
проведен  анализ  возможных вариантов ЭРДУ тако-
го МКА, исследованы возможности построения его 
служебных систем, приведено обоснование создания 
МКА с ЭРДУ с использованием элементов унифици-
рованной платформы разработки НПО им. С.А. Ла-
вочкина.  При  этом  сформирован  типовой  состав, 
структура и проектный облик перспективных МКА 
с ЭРДУ, что позволяет обосновать эффективность их 
применения  для  решения  широкого  спектра  задач 
в исследовании малых тел Солнечной системы.

1.  Варианты ЭРДУ малых 
космических аппаратов
Применение для перспективных МКА электрора-

кетных  двигателей  ограниченной  мощности  с  вы-

соким удельным импульсом, с повышенной тяговой 
эффективностью  и  значительным  ресурсом  связа-
но  с  выбором рациональных  схем и характеристик 
ЭРДУ.
На рисунке 1 показаны возможные варианты элек-

тро ракетных двигателей в составе ЭРДУ МКА: ион-
ный  двигатель  RIT-22  разработки  EADS  Astrium 
(Германия) (EADS…, 2014) и стационарный плазмен-
ный двигатель СПД-100Д разработки ОКБ «Факел» 
(Продукция ОКБ «Факел», 2014).

а

б

рисунок 1.  Варианты  электроракетных  двигателей,  рас-
сматриваемые для ЭРДУ МКА

В  таблице  1  приведены  параметры  этих  электро-
ракетных двигателей, принятые в качестве исходных 
данных проектно-баллистического анализа.
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таблица 1 – Параметры электроракетных двигателей для 
ЭРДУ МКА

характеристика
ЭРД

СПД-100Д RIT-22
тяга, мН 73 73

удельный импульс, кНс/кг 27 42,5
потребляемая электрическая 

мощность, Вт 2155 2155

ресурс, час более 5060 более 26000
масса, кг 4,5 7

Электроракетная  двигательная  установка  предна-
значена для создания импульсов тяги, которые обе-
спечивают  перевод  МКА  с  промежуточной  ОИСЗ 
на целевую гелиоцентрическую орбиту, а также для 
проведения  коррекций  траектории.  ЭРДУ  должна 
выполнять свои функции по командам, выдаваемым 
бортовым комплексом управления МКА.
В состав ЭРДУ входят: двигатели, блоки управле-

ния расходом рабочего тела, блоки подачи ксенона, 
блок хранения ксенона, механизм ориентации двига-
теля и система преобразования и управления.
В  таблице  2  показано  распределение  массы 

ЭРДУ  на  базе  различных  типов  двигателей  по  ее 
подсистемам.

таблица 2 – Масса подсистем ЭРДУ МКА

подсистема ЭРДУ
масса, кг

RIT-22 СПД-100Д
двигатель 7 4,5

ВЧ-генератор 7 –
блок подачи ксенона 3 2,7

баки 21 21
система преобразования 

и управления 19,5 16,5

«сухая» масса ЭРДУ 57,5 44,7

Масса ЭРДУ включает постоянную составляющую 
и массу, зависящую от «моторного» времени (массу 
рабочего тела и блока хранения ксенона).
Сравнительная оценка эффективности применения 

перспективных  типов  электроракетных  двигателей 
в  составе  малых  космических  аппаратов  на  основе 
метода,  приведенного в  работе  (Кульков В.М. и др., 
2012),  позволяет  выбрать  рациональный  вариант 
ЭРДУ.

2. Проектно-баллистический анализ
Проектно-баллистический  анализ  позволяет  дать 

предварительную  проектировочную  оценку  запаса 
рабочего тела, необходимой энергетики и длительно-
сти перелета для поставленной задачи.
В качестве тестовой задачи анализируется возмож-

ность  использования МКА  с  ЭРДУ  для  исследова-
ния новооткрытого астероида 2013 TV135, который 
представляет  потенциальную  опасность  столкнове-

ния с Землей. В таблице 3 представлены орбиталь-
ные и физические  характеристики  астероида  «2013 
TV135».

таблица 3 – Орбитальные и физические характеристики 
астероида «2013 TV135», эпоха 17.10.2013, параметр U=7

характеристика размерность значение
эксцентриситет, e – 0,593
большая полуось, a млн. км 365,019 (2,44 а.е.)

перигелий, q млн. км 148,563 (0,99 а.е.)
афелий, Q млн. км 581,475 (3,89 а.е.)

период обращения, P сутки 1392,141 (3,811 лет)
средняя орбитальная 

скорость, V км/с 17,254

наклонение, i градусы 6,7°
долгота восходящего 

узла, Ω градусы 333°

аргумент перигелия, ω градусы 23,7°
средняя аномалия, M градусы 6,94°
физические характеристики астероида «2013 TV135»

диаметр м ~400

масса кг 8,9·1010 
(предполагаемая)

абсолютная звёздная 
величина – 19,6

Для  снижения  стоимости  данной  космической 
миссии  предполагается  использовать  попутное  вы-
ведение  МКА  с  одним  из  космических  аппаратов 
на  достаточно  высокоэнергетическую  орбиту  ис-
кусственного  спутника  Земли  (ОИСЗ).  В  качестве 
исходных  данных,  необходимых  для  проведения 
проектно-баллистического  анализа  космической 
миссии рассматриваемого МКА, выступают параме-
тры начальной ОИСЗ (таблица 4).

таблица 4 – Параметры начальной орбиты
высота перигея, км 500
высота апогея, км 300 000

наклонение, градусы 51,6
аргумент перицентра, градусы 320

долгота восходящего узла, градусы не фиксирована

Маршевая электроракетная двигательная установ-
ка МКА должна обеспечить его переход с начальной 
ОИСЗ  в  исследуемую  область  межпланетного  про-
странства.  Характеристики  рассматриваемых  вари-
антов ЭРД приведены в таблице 1.
Анализируется перелет МКА с начальной орбиты 

искусственного спутника Земли на конечную гелио-
центрическую орбиту астероида «2013 TV135». Об-
щая схема полета МКА при полете к астероиду со-
держит этапы:
1.  Попутное выведение МКА на опорную орбиту 

с помощью ракеты-носителя и разгонного блока, от-
деление МКА. Дальнейшее движение МКА рассма-
тривается под действием силы тяги ЭРДУ.

К ВОПРОСу ПРОЕКТИРОВАНИЯ МАЛыХ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ С эЛЕКТРОРАКЕТНОй  
ДВИГАТЕЛьНОй уСТАНОВКОй ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЯ МАЛыХ ТЕЛ СОЛНЕЧНОй СИСТЕМы



51

1.2015

2.  Участок  набора  параболической  скорости  (от-
носительно Земли) – участок «раскрутки».
3.  Гелиоцентрический  участок  движения.  В  ко-

нечной  точке  перелета  гелиоцентрическая  скорость 
МКА выравнивается с гелиоцентрической скоростью 
астероида.
Закон управления вектором тяги ЭРДУ на участке 

«раскрутки» принят тангенциальным. Предполагает-
ся,  что  этот  участок  движения  является  полностью 
активным.
При проведении проектно-баллистического анали-

за гелиоцентрического участка движения рассматри-
валась задача нахождения оптимального управления 
КА,  совершающего  движение  под  действием  силы 
тяги ЭРДУ. Управление состоит в нахождении ориен-
тации вектора тяги ЭРДУ в каждый момент времени, 
а также в выборе моментов включения и выключения 
двигателя, тяга которого не регулируется.
Критерием  оптимальности  управления  на  гелио-

центрическом  участке  движения  является  величина 
затрат  рабочего  тела  ЭРДУ,  которая  минимизиру-
ется.  В  качестве  основного  методического  подхо-
да  для  нахождения  и  оптимизации  законов  управ-
ления  на  данном  участке  используется  принцип 
максимума Л.С. Понтрягина.
В результате проведения проектно-баллистического 

анализа КА с ЭРДУ:
произведен  расчет  выведения  КА  на  отлетную  -
траекторию;
получены  оценки  длительностей  активных  и  -
пассивных  участков  на  гелиоцентрической  тра-
ектории движения КА;
произведена оптимизация программ управления  -
вектором тяги ЭРДУ;
проведен анализ баллистических параметров дви- -
жения КА на гелиоцентрической траектории;
определен потребный запас рабочего тела и мас- -
са МКА при подлете  к цели,  а  также моторное 
время перелета «начальная ОИСЗ-астероид».

Основные  результаты  проектно-баллистического 
анализа перелета к астероиду «2013 TV135», выпол-
ненного на базе методики (Петухов В.Г., 2011), при-
ведены в таблицах 5–7 и на рисунках 2–4.

таблица 5 – Анализ участка набора параболической ско-
рости у Земли

параметр
вариант ЭРД

СПД-100Д RIT-22

время набора параболической  
скорости, сутки 99,13 98,93

масса КА в момент набора  
параболической скорости, кг 396,42 404,90

требуемая масса рабочего тела  
на «раскрутку», кг 23,17 14,70

рисунок 2. Зависимость конечной массы КА от суммар-
ного времени перелета для двух вариантов ЭРД

— – активные участки движения;
— – пассивные участки движения;
— – исходная и конечная орбиты КА.
Длительность гелиоцентрического перелета: 829,5 суток.
рисунок 3.  Проекция  траектории  перелета  КА  c  ЭРД  
RIT-22 на плоскость эклиптики (J2000)

рисунок 4.  Зависимости  дальности  «КА  –  Солнце»  и 
«КА – Земля» от времени перелета
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Эффективность применения различных типов дви-
гателей  определяется  расходом  рабочего  тела,  мо-
торным временем и энергозатратами на выполнение 
задач перелета. Расход рабочего тела зависит от дли-
тельности перелета и при использовании RIT-22 на 
30% меньше, чем при использовании СПД-100Д, что 
объясняется  более  высоким  удельным  импульсом 
RIT-22.
При  изменении  дальности  «КА  –  Солнце»  до 

1,8 а.е. (рисунок 4) располагаемая мощность солнеч-
ных  батарей  изменяется  в  3,3  раза,  что  определяет 
требования к СЭП.
Исходя  из  располагаемого  ресурса  электроракет-

ных  двигателей,  анализируется  возможность  их 
применения  для  выполнения  перелета  к  астероиду 
с  рассматриваемой  орбиты  ИСЗ.  Для  обеспечения 
требуемого моторного времени в составе ЭРДУ до-
статочно одного двигателя RIT-22 или четырех СПД-
100Д (таблицы 5 и 8).
ЭРДУ на основе RIT-22 обладает высокими харак-

теристиками по удельному импульсу, массе и ресур-
су и может обеспечить выполнение баллистических 
задач перелета. ЭРДУ на основе стационарного плаз-
менного  двигателя  СПД-100Д,  несколько  уступая 
ионному  двигателю  по  выходным  характеристикам 
и  располагаемому  ресурсу,  отличается  простотой 
конструктивного  исполнения  и  надежностью,  отра-
ботанностью в условиях космического полета и яв-
ляется  приемлемым  кандидатом  для  использования 
в составе МКА для исследования малых тел Солнеч-
ной системы.

3.  Проектный облик МКА  
с маршевой ЭРДУ
Проектирование  «МКА-ЭРДУ»  должно  вестись 

с использованием методов и принципов построения, 
обеспечивающих  не  только  оптимальное  сочетание 
характеристик для выполнения данной целевой зада-
чи, но и для перспективного использования получен-
ного задела в будущих проектах.
Исходя из целевого назначения, «МКА-ЭРДУ» дол-

жен соответствовать определенным конструктивным, 
энергетическим,  эксплуатационным  требованиям. 
При проектировании бортовых систем «МКА-ЭРДУ» 
необходимо  исходить  из  требований  обеспечения 
выполнения  целевой  задачи  в  течение  всего  срока 
активного  полета.  В  связи  с  тем,  что  исследования 
дальнего  космоса  с  использованием МКА  в  нашей 
стране представляют собой новое направление раз-
вития  космонавтики,  главной  проблемой  является 
формирование  бортовых  служебных  систем  и  при-
боров для данного типоразмера КА. Состав служеб-
ных систем космической платформы «МКА-ЭРДУ», 
их  построение  и  характеристики  при  выполнении 
околоземных и межпланетных задач схожи. Для ап-
парата  «МКА-ЭРДУ»  предполагается  использовать 
элементы платформы МКА-ФКИ «Карат» разработ-
ки НПО им. С.А. Лавочкина – в частности, звездные 
и солнечные датчики, систему навигации, элементы 
обеспечения теплового режима и ряд других.
По  сравнению  с  решением  задачи  исследования 

окололунного пространства с использованием МКА 
с маршевой ЭРДУ (Кульков В.М. и др., 2013), перелет 

таблица 6 – Анализ гелиоцентрического участка движения КА
вариант ЭРД

СПД-100Д RIT-22
длительность гелио-

центрического перелета, 
сутки

дата в момент  
выхода КА из  

грависферы Земли

конечная масса 
КА, кг

длительность гелио-
центрического перелета, 

сутки

дата в момент выхода 
КА из грависферы 

Земли

конечная 
масса КА, кг

681,44 06.07.2023 237,09 790,85 10.05.2019 287,42
756,31 05.06.2019 245,37 800,04 07.05.2019 290,06
837,82 08.05.2019 250,41 829,48 10.05.2019 295,64
978,47 28.06.2019 255,87 972,33 08.05.2019 300,03
1067,17 16.06.2019 260,13 1086,44 12.05.2019 305,12

таблица 7  –  Результаты  сравнительного  анализа  перелета  к  астероиду  «2013  TV135»  при  использовании  СПД-100Д  
и RIT-22 КА

вариант ЭРД
СПД-100Д RIT-22

суммарная 
длительность 
перелета, сутки

конечная  
масса КА,  

кг

суммарная масса  
рабочего тела 
ЭРДУ, кг

моторное 
время ЭРДУ, 

час

суммарная  
длительность  
перелета, сутки

конечная  
масса КА,  

кг

суммарная 
масса рабочего 
тела ЭРДУ, кг

моторное 
время ЭРДУ, 

час
780,58 237,09 182,50 18734,3 889,79 287,42 132,17 21354,9
855,43 245,37 174,22 17884,7 898,98 290,06 129,53 20929,0
936,94 250,41 169,18 17367,1 928,41 295,64 123,95 20027,3
1077,59 255,87 163,72 16807,2 1071,27 300,03 119,56 19317,7
1166,29 260,13 159,46 16369,8 1185,37 305,12 114,47 18495,6
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к  астероидам  требует  большего  ресурса  двигатель-
ной установки и запаса рабочего тела.
Для  решения  задач  исследования  космического 

пространства  актуальным  является  создание малых 
космических аппаратов на основе унифицированных 
космических  платформ  с  электроракетными  двига-
тельными  установками  (Кульков В.М. Исследова-
ние…,  2012).  Унификация  оборудования  позволяет 
создавать на базе одной платформы целый спектр ти-
пов МКА различного назначения (Кульков В.М. По-
строение…, 2012).
Изменение  проектного  облика  «МКА-ЭРДУ», 

сформированного на базе унифицированной косми-
ческой платформы (Власенков Е.В. и др., 2012), пред-
ставлено на рисунках 5–6.

рисунок 5. Общий вид «МКА-ЭРДУ» c СПД-100Д

рисунок 6. Компоновка «МКА-ЭРДУ» c СПД-100Д

Основным  конструктивно-силовым  элементом 
платформы является негерметичный приборный кон-
тейнер с предусмотренными посадочными местами 
для установки целевой или служебной аппаратуры.
В  соответствии  с  модульно-блочной  структурой 

построения  «МКА-ЭРДУ»  в  конструкции  платфор-
мы предусматривается модульное исполнение двига-
тельной установки на базе СПД-100Д.

Исходя из расширения возможных средств выведе-
ния конструкция «МКА-ЭРДУ» должна иметь мини-
мально возможные  габаритно-массовые параметры, 
а  также  иметь  возможность  реализации  различных 
схем  размещения  в  составе  космической  головной 
части (КГЧ). В зависимости от типа ракеты-носителя 
и  разгонного  блока  используются  дополнительные 
адаптеры. Такой подход позволяет выводить «МКА-
ЭРДУ» в составе КГЧ с любым видом средств выведе-
ния, имеющих подходящие параметры (рисунок 7).

рисунок 7. МКА, установленный в переходной ферме

В таблице 8 представлена массовая сводка «МКА-
ЭРДУ» с СПД-100Д.

таблица 8 – Массовая сводка «МКА-ЭРДУ» с СПД-100Д
наименование масса, кг

комплекс научной аппаратуры 30

бортовой комплекс управления 40

бортовой радиокомплекс  
и антенно-фидерная система 8

система электроснабжения 86

двигательная установка  
с рабочим телом (ксенон) 214

СОТР (датчики, нагреватели, ЭВТИ,  
угловые тепловые трубы) 7

БКС 10

конструкция 12

адаптер с системой отделения 13

итого 420

По  результатам  проработки  платформы  «МКА-
ЭРДУ» можно заключить, что для ряда систем име-
ется  возможность их миниатюризации и  адаптации 
для эффективного использования в составе МКА.
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заключение
В статье приведены результаты проектного анали-

за МКА с маршевой ЭРДУ для исследования малых 
тел Солнечной системы, показан пример возможного 
конструктивного  исполнения  такого  МКА,  рассмо-
трены варианты построения его служебных систем, 
приведено обоснование целесообразности  создания 
и эффективности применения МКА с ЭРДУ.
Среди  рассмотренных  вариантов  электроракет-

ных двигателей были выделены двигатели RIT-22 и 
СПД-100Д  как  наиболее  соответствующие  по  сво-
им  характеристикам  этим  требованиям.  Проведен 
проектно-баллистический  анализ  движения  мало-
го космического аппарата с  электроракетной двига-
тельной  установкой  для  одной  из  возможных  схем 
перелета  к  астероидам  земной  группы. В  результа-
те  определены  основные  проектно-баллистические 
характеристики  малого  космического  аппарата:  по-
требная масса рабочего тела электроракетной двига-
тельной установки, требуемое моторное время, сум-
марное время перелета, параметры движения МКА, 
законы управления вектором тяги ЭРДУ и т.д.
Результаты  проектно-баллистического  анализа 

показывают,  что  располагаемой  мощности,  массы 
рабочего  тела  и  ресурса  двигателей  «МКА-ЭРДУ» 
достаточно  для  выполнения  поставленной  задачи, 
а  массогабаритные  характеристики  позволяют  вы-
полнить его выведение попутным запуском. Следует 
также отметить, что при перелете к рассматриваемо-
му  астероиду  необходимо  серьезное  изменение  на-
клонения орбиты, что требует существенных запасов 
рабочего тела. Вместе с тем для исследования могут 
быть выбраны астероиды, находящиеся на наклоне-
ниях, более близких к наклонениям трасс выведения 
с отечественных космодромов. Это позволит сокра-
тить требуемый запас рабочего тела и массогабарит-
ные характеристики МКА.
Дальнейшие  исследования  по  созданию  МКА 

с  маршевой  ЭРДУ  имеют  высокую  актуальность  и 
позволят  создать  серьёзный  задел  для  развития  те-
матики межпланетных и околоземных исследований. 
Целевые  задачи,  решение  которых  возможно МКА 
с  маршевой  ЭРДУ,  способны  дополнить  научную 
программу «тяжелых» АМС и способствовать более 
эффективному исследованию Солнечной системы.
Учитывая  имеющийся  задел  в  отечественной 

космонавтике  по  разработке  и  применению  ЭРДУ, 
проектно-баллистическому  анализу  перелетов  с 
ЭРДУ,  разработке  и  эксплуатации  МКА,  можно 
предположить, что возможность создания таких КА 
существует.
Исследования по созданию МКА с маршевой ЭРДУ 

имеют  высокую  актуальность  и  позволят  создать 
предпосылки для развития тематики межпланетных 
и околоземных исследований.
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in accordance with the aim of preliminary  
design dependent on mission scenario  
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введение
Тенденция  к  созданию  высотных  беспилотных 

летательных  аппаратов  с  большой  продолжитель-
ностью полета (за рубежом программа HALE UAV) 
привела к созданию так называемых «атмосферных» 
КА,  представляющих  собой  стратосферные  бес-
пилотные  летательные  аппараты  работающие,  как 
и  традиционные  КА,  с  использованием  солнечной 
энергии. У нас в стране такой летательный аппарат 
получил название «псевдокосмический летательный 
аппарат» (ПКА).
ПКА  предназначены  для  применения  на  высотах 

18–30 км от 30 суток до 5 лет «без дозаправки». Прин-
цип действия ПКА основан на преобразовании энер-
гии солнечного излучения в электрическую энергию 

и использовании ее в дневное время для обеспечения 
работы  электродвигателей,  автопилота  и  полезной 
нагрузки. При этом избыток энергии накапливается 
в аккумуляторной батарее для поддержания работы 
потребителей в ночное время.
Применение  ПКА  имеет  целью  наращивание  воз-

можностей традиционных КА на региональном уров-
не. За рубежом, где работы по созданию ПКА уже но-
сят  практический  характер,  интенсивно  развиваются 
методы предварительного или концептуального проек-
тирования. У нас в стране материалы по этой тематике 
носят  общий  характер  (Медведев А.А.  Актуальность 
создания...,  2013; Медведев А.А. Особенности приме-
нения..., 2013) или содержатся в специальных НИР.
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Цель настоящей статьи – представить отечествен-
ным разработчикам ПКА необходимую для проекти-
рования  методологическую  базу.  Предварительное 
проектирование состоит в установлении аналитиче-
ских соотношений между элементами ПКА с исполь-
зованием ряда аналитических моделей, содержащих 
необходимые параметры для оценки реализуемости 
требований,  предъявляемых  к ПКА. При  этом  кри-
терии  реализуемости  формируются  в  зависимости 
от характера задач, решаемых ПКА, и типа полезной 
нагрузки.
В основе проектирования ПКА с эффективной по-

лезной нагрузкой на борту лежит методология дости-
жения  массогабаритного  и  энергетического  балан-
сов. Массогабаритный баланс состоит в обеспечении 
равенства подъемной силы и взлетной массы ПКА. 
Энергетический  баланс  состоит  в  том,  чтобы  энер-
гия, вырабатываемая солнечной батареей и накапли-
ваемая в аккумуляторной батарее, была достаточной 
для  обеспечения  круглосуточного  функционирова-
ния ПКА в полете (т.е. была не ниже энергии, потре-
бляемой ПКА в течение суток).
Методы  и  алгоритмы  предварительного  проекти-

рования ПКА различаются выбранными критериями 
реализуемости  и  ограничениями  на  используемые 
при проектировании параметры. Основу всех мето-
дов  составляют  следующие  аналитические  модели: 
массогабаритная,  аэродинамическая,  поддержания 
энергетического баланса.

1.  Базовые модели 
для предварительного 
проектирования ПКА

1.1. Аэродинамическая модель
При движении ПКА со скоростью V  на него дей-

ствуют подъемная сила FY и сила аэродинамического 
сопротивления FX, определяемые выражениями

2

2
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где CY, CX – коэффициенты подъемной силы и аэро-
динамического сопротивления;

ρ – плотность воздуха на высоте полета ПКА;
S – площадь крыльев.

Условием горизонтального полета является равен-
ство  подъемной  силы  и  веса  ПКА W=mg,  а  также 
равенство  силы  тяги  T  и  силы  аэродинамического 
сопротивления:
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    – усиление крыла; l – размах крыльев.
Коэффициенты CY  и CX  зависят от  аэродинамиче-

ского профиля, угла атаки и числа Рейнольдса. При 

этом максимум отношения 
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   определяет мини-

мальную потребную мощность горизонтального по-
лета (North А. et al., 2008).
Коэффициент  CX  определяется  с  учетом  так  на-

зываемого  индуцированного  аэродинамического 
сопротивления

e
CCC Y

XX

2

0
 , 

 

,

где 
0XC    – коэффициент аэродинамического сопро-

тивления при CY=0; e=0,85–0,9 – число Освальда.
В  ряде  случаев  требуется  более  полное  описа-

ние  аэро динамической  модели,  которое  заинтере-
сованный  читатель  может  найти  в  (Bilal А.,  2012; 
Torenbeek Е., 1988; Stengel R., 2008).

1.2. Модель энергетического баланса
Суммарная  мощность,  потребляемая  ПКА,  осна-

щенным полезной нагрузкой и автопилотом, опреде-
ляется выражением

,1
pldAVlev

prop
eletot PPPP 


    (3)

где PAV и Ppld – мощность, потребляемая автопило-
том и полезной нагрузкой.
Энергия, потребляемая ПКА в течение суток с уче-

том кпд заряда-разряда аккумулятора ηbat, определя-
ется выражением

),(
bat

N
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
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где TD, TN – длительность дня и ночи.
Выражения (3) и (4) определяют потребную энер-

гию  для  поддержания  устойчивого  полета  ПКА 
в  течение  суток  (TD+TN=24  часа).  В  ПКА  она  обе-
спечивается за счет притока солнечной энергии, пре-
образуемой солнечной батареей (фотоэлектрически-
ми преобразователями) в электроэнергию. При этом 
избыток  энергии  в  дневное  время  аккумулируется 
в батарее для поддержания функционирования ПКА 
в ночное время.
Приток солнечной энергии, падающей на поверх-

ность солнечной батареи, характеризуется удельной 
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мощностью  sP  .  Значение  sP    зависит  от  ряда  пере-
менных параметров,  таких,  как  географическое  по-
ложение ПКА (широта и высота полета), ориентация 
плоскости  крыла  относительно  Солнца,  день  года 
и  время  дня.  Определение  зависимости  sP    от  этих 
параметров  составляет  содержание  модели  солнеч-
ного  излучения,  которая  рассмотрена,  например, 
в (Duffie J.A. et al., 2006) и может быть использована 
применительно к формированию модели энергетиче-
ского баланса ПКА.
В  результате  длительного  анализа,  в  том  числе 

с  исполь зованием  КА,  установлено,  что  плотность 
мощности  солнечного  излучения  на  среднем  рас-
стоянии  Солнце  –  Земля  d=1,495·1011  м  ±1,7%  вне 
атмосферы  характеризуется  солнечной  постоянной 
Gsc=1367  Bт/м2.  Зависимость  плотности  мощности 
солнечного излучения  sP   от времени суток t для лю-
бого дня года n=1...365 на широте ϕ определяется вы-
ражением (Duffie J.A. et al., 2006)

),15coscoscossin(sin

)
365
360cos033,01(),,(
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nGntP scs
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
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где t – время суток в солнечной шкале (t<0 от вос-
хода  до полудня,  t>0 от  полудня  до  захода Солнца, 
t=0 при пересечении Солнцем местного меридиана); 
δ – склонение Солнца в n-й день года.

Склонение Солнца – это угловое положение Солн-
ца  в  астрономический  полдень  (т.е.  когда  Солнце 
проходит местный меридиан) по отношению к эква-
тору. Величина δ определяется выражением

,
365
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при этом –23,45º≤δ≤23,45º.
Длительность дня от восхода до захода Солнца

 .arccos
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Расчеты  зависимости  sP  (t)  при  фиксированных 
значениях n*=162 (июль) и ϕ*=45º, проведенные в со-
ответствии с (5)–(7), представлены графиком на ри-
сунке 1.
Можно показать,  что  зависимость  sP  (t)  аппрокси-

мируется выражением

  ,cosmax t
T

ItP
D

ss


     (8)

где Is max – максимальная плотность мощности сол-
нечного излучения в астрономический полдень.
Энергия  солнечного  излучения,  приходящаяся  на 

единицу площади солнечной батареи,  определяется 
площадью под кривой  sP  (t) на рисунке 1

рисунок 1. График зависимости при  sP  (t) при n*=162 и ϕ*=45º
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  .
2

2

2

max



D

D

T

T

Ds
ss

TIdttPE      (9)

При этом Is max и ТD в (7) и (8) может быть получено 
из  (5) с учетом  (6),  (7) при  t=0  (т.е. в астрономиче-
ский  полдень)  при  подстановке  заданных  значений 
n* и ϕ*:

 ;,0 **
max ntPI ss      (10)

 ,arccos15
2 **  tgtgTD   

 где   .
365
284360sin45,23

*
* n
  

Доступная  в  течение  суток  солнечная  энергия  на 
выходе солнечной батареи

,
2

max
mpptηscηscAπ

DTsI
mpptηscηscAsEscE      (11)

где Asc – площадь солнечной батареи; ηsc, ηmppt – кпд 
солнечной батареи и конвертера.
Способность  полета  ПКА  на  притоке  солнеч-

ной  энергии  в  течение  суток  и  более  определяется 
неравенством

E≥Eelectot.  (12)
Это  условие необходимое,  но недостаточное. Для 

обеспечения  полета  в  ночное  время  энергия,  нака-
пливаемая  в  аккумуляторе,  должна  превышать  по-
требляемую энергию в ночное время

.
bat

N
totelecbat

TPE


     (13)

Энергия  Ebat  накапливается  за  счет  избыточной 
энергии Eres солнечного излучения в дневное время и 
определяется разностью между доступной энергией 
на выходе солнечной батареи и расходуемой в днев-
ное время энергией. Максимальное значение такого 
избытка энергии

Eresmax=Esc–Pelectot TD.  (14)
Очевидно,  что  накапливаемая  энергия  не  может 

превышать максимальный избыток
Ebat≤Eresmax=Esc–PelectotTD.  (15)
Неравенства  (12),  (13) и  (15) определяют условие 

энергетического  баланса,  при  котором  обеспечива-
ется многосуточный полет ПКА на притоке солнеч-
ной энергии. Вместе с тем, предельная длительность 
полета  ПКА  определяется  такими  факторами,  как 
ресурс критических элементов ПКА, количество ци-
клов заряд-разряд батареи и т.п.

1.3. Массогабаритная модель ПКА
Взлетная масса ПКА в аналитической форме может 

быть представлена в виде

m=mse+mAF+mbat+mmppt+mprop+mAV+mpld,  (16)
где mse – масса солнечной батареи;

mAF – масса конструкции ПКА;
mbat – масса аккумуляторной батареи;
mmppt – масса конвертора;
mprop – масса винтомоторной группы;
mAV – масса автопилота;
mpld – масса полезной нагрузки.

Масса составных частей ПКА определяется соот-
ношениями (North A., 2008):

msc=Ascksc;  (17.1)

;21 xx
AFAF lkm      (17.2)

;totelec
batbat

n
bat P

k
Tm


     (17.3)

;max propscsmpptmppt AIkm      (17.4)

mprop=kpropPlev.  (17.5)
Значения mAV и mpld фиксируются в процессе про-

ектирования.  Значения  других  параметров,  входя-
щих в соотношения (17), определяются следующим 
образом:

площадь солнечной батареи  - ASC определяется из 
(11), (12) и (4)

;)1(
2

N

max
totelec

batDsmpptsc
sc P

T
T

I
A




     (18)

коэффициенты  - kAF, x1 и x2 в (17.2) определяются 
прогнозными моделями, формируемыми на осно-
ве  обобщения  массогабаритных  характеристик 
разработанных ПКА: так, в (North A. et al., 2008) 
для ПКА типа Helios kAF=0,44, x1=3,1 и x2=–0,25;
удельная  энергия  аккумуляторной  батареи  - kbat, 
удельная масса  конвертера kmppt,  винтомоторной 
группы kprop,  солнечной батареи ksc определяют-
ся паспортными характеристиками соответству-
ющих  изделий;  на  современном  техническом 
уровне  kmppt=1/2368  кг/Вт,  kprop=2,32–14,6  кг/кВт 
при кпд 80%;
удлинение  крыла  - λ  и  размах  крыльев  являются 
варьируемыми  параметрами  и  определяются 
в процессе проектирования;
параметры  - kbat и ksc рассматриваются далее под-
робно,  так  как  аккумуляторные  и  солнечные 
батареи  вносят  существенный  вклад  в  поддер-
жание  энергетического  и  массогабаритного  ба-
лансов ПКА.

Более  детальные  сведения  по  массогабаритным 
моделям  ПКА  приведены  в  (North A. et al.,  2008; 
Montagnier O. et al., 2010; Hajianmaleki M., 2011; 
Colozza A.J., 1990).
Реализуемость ПКА с длительным временем поле-

та достигается мерами по драматическому снижению 
его веса и эффективному повышению энергетическо-
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го потенциала. Для этого конструкция ПКА – прежде 
всего крылья – изготавливаются из прочных легких 
композитных материалов (Montagnier O. et al., 2010). 
Принимаются также меры по созданию и использо-
ванию высокоэффективных фотоэлектрических пре-
образователей  (солнечных  батарей)  и  аккумулятор-
ных батарей.

2.  Перспективные направления 
повышения эффективности ПКА

2.1.  Совершенствование фотоэлектрических 
преобразователей

Фотоэлектрические  преобразователи  (ФЭП)  или 
солнечные  батареи  являются  важным  источником 
уменьшения массы ПКА. ФЭП на кремниевой осно-
ве при ηsc=20–24% имеют ksc=1–1,35 кг/м2 и удельную 
мощность 140–150 Вт/кг. В лабораторных условиях 
для  кремниевых ФЭП получено ηsc=36%. При  этом 
стоимость  высокоэффективных  монокристалличе-
ских ФЭП толщиной 250 микрон с ηsc=15–20% дости-
гает 800–1500 €/м2, стоимость ФЭП на основе GaAr 
толщиной 50 микрон при ηsc=25–30% – 30000 €  /м2 
(Romeo G. et al.,  2012).  Наиболее  высокими  харак-
теристиками обладают ФЭП на основе GaAr фирмы 
Spectrolab (Hepperle M. et al., 2007):
- удельная мощность 456 Вт/кг;
- удельная плотность мощность 383 Вт/м2;
- удельная масса 0,84 кг/ м2;
- кпд 28,3%.
Однако при этом стоимость такого ФЭП составляет 

200 €/Вт или 76610 €/ м2.
В  качестве  перспективного  направления  созда-

ния  солнечных  батарей  для  ПКА  рассматриваются 
халькогенидные ФЭП на основе CdTe и CIGS (Гла-
дышев П.П.  и  др.,  2014). Наибольшей  эффективно-
стью  характеризуются  тонкопленочные  (на  гибкой 
полиимидной пленке) ФЭП на основе CIGS (Сopper, 
Indium, Gallium, Selenide): при кпд 13% и плотности 
мощности  –  130  Вт/м2  достигнуты  высокие  значе-
ния удельной мощности – 4 кВт/кг и удельной массы 
ksc=3,2·10-2 кг/м2. В лабораторных условиях получен 
кпд 20,4%, что соответствует 16–17% при промыш-
ленном изготовлении. Создание  солнечных батарей 
на основе CIGS представляется прорывным направ-
лением  обеспечения  длительного  беспосадочного 
полета ПКА.

2.2.  Совершенствование бортовых 
накопителей энергии

Аккумуляторные  батареи  являются  промышлен-
но  освоенными  изделиями  и  широко  применяются 
в космической технике (Плешаков М.С. и др., 2014), 
однако  они  обладают  ограниченными  возможно-
стями  по  удельной  мощности  (энергии),  скорости 

зарядки-разрядки,  по  темпу  потребления  энергии 
в  единицу  времени.  КПД  аккумуляторных  батарей 
сильно зависит от скорости разрядки: чем выше кпд, 
тем быстрее разряжается батарея. Современные ба-
тареи на Lithium-Polymer имеют  следующие харак-
теристики: 1/kbat=120–130 Вт·ч/кг, более 1000 циклов 
заряд-разряд при кпд до 90%. Батареи на Li–ion име-
ют 1/kbat=150 Вт·ч/кг при кпд до 99%. Но при этом 
имеет место саморазряд на 6–10% в месяц, а время 
эксплуатации ограничено 24–36 месяцами и 1200 ци-
клами заряд-разряд.
Снижение массы ПКА может быть достигнуто  за 

счет создания высокоэффективных батарей. В лабо-
раторных  условиях  имеются  батареи  с  1/kbat=230–
240 Вт·ч/кг. В стадии завершения разработка батарей 
с  1/kbat=400  Вт·ч/кг.  В  перспективе  можно  ожидать 
достижения  1/kbat=600 Вт·ч/кг. Вместе  с  тем,  повы-
шение  энергетических  характеристик  аккумулятор-
ных батарей сопровождается снижением количества 
циклов заряд-разряд, что имеет важное значение для 
ПКА  с  длительным  нахождением  на  атмосферной 
орбите.
Повышение  эффективности ПКА может  быть  до-

стигнуто за счет использования так называемых то-
пливных элементов, представляющих собой устрой-
ства  электрохимического  преобразования  энергии 
путем окисления топлива, например водорода. Наи-
более эффективными являются топливные элементы 
типа РЕМ (Proton Exchange mebrane) на сжатом или 
сжиженном  водороде.  Так,  например,  топливный 
элемент  типа  Polymer  Electrolyte  Membrane  име-
ет  следующие  характеристики  (Hepperle M. et al., 
2007):  плотность  мощности  0,6  Вт/см2,  удельная 
мощность 700 Вт/кг, максимально отдаваемая мощ-
ность 500 кВт при кпд 40–50%. Топливные элементы 
фирмы  Photonex  на  сжатом  водороде  имеют  удель-
ную мощность 550 Вт/кг, 1/kbat=1300 Вт·ч/кг при не-
прерывной работе  в  течение 26 часов. Уже  сегодня 
на рынке имеются топливные элементы с удельной 
энергией  700–1000  Вт·ч/кг.  В  перспективе  через 
10–15 лет может быть достигнут уровень 10 кВт·ч/кг 
(Gonzalez-Espasandin O. et al., 2014).
Несмотря на высокие показатели,  топливные эле-

менты  не  обеспечивают  длительного  полета  ПКА, 
они достаточно дороги, сильно зависят от перепадов 
давления, температуры, влажности, требуют наличия 
дополнительных емкостей для компонентов топлива. 
Не освоено и их промышленное производство.
Следует  отметить  так же,  что  топливные  элемен-

ты  не  накапливают  электроэнергию,  поэтому  дли-
тельность  их  использования  ограничена  объемом 
топлива.  Для  ПКА  с  длительным  нахождением  на 
атмосферной орбите нужны регенерируемые топлив-
ные элементы, содержащие устройства электролиза. 
В таком устройстве реализуется  замкнутый контур, 
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где за счет электроэнергии, получаемой от солнечной 
батареи,  вода  преобразуется  в  водород  и  кислород, 
а  сам  топливный  элемент  становится  источником 
воды, как показано на рисунке 2.

1 – ФЭП; 2 – устройство электролиза; 3 – емкость для на-
копления водорода; 4 – топливный элемент.
рисунок 2. Регенерируемый топливный элемент

Однако  и  регенерируемые  топливные  элементы 
имеют  ограничения  на  длительность  эксплуатации. 

Для  обеспечения  длительного  пребывания  ПКА  на 
атмосферной орбите может применяться гибридная 
система, в состав которой входят высокоэффективная 
аккумуляторная  батарея,  регенерируемый  топлив-
ный элемент с устройством электролиза и солнечная 
батарея (рисунок 3).
Результаты  исследований,  приведенные  в  (Hep-

perle M. et al.,  2007),  показали,  что  именно  такие 
гибридные системы энергопитания необходимы для 
обеспечения  длительности  полета  ПКА  свыше  12–
18 месяцев на высотах 20–25 км и выше.
Следует отметить, что устройство электролиза по-

требляет  электроэнергию,  вырабатываемую солнеч-
ной батареей, что необходимо учитывать при оценке 
энергобаланса. Как следует из рисунка 3, в дневное 
время  электроэнергия,  снимаемая  с  выхода  солнеч-
ной батареи, поступает на аккумуляторную батарею, 
устройство электролиза и на потребители электроэ-
нергии (винтомоторная группа, автопилот, полезная 
нагрузка). Поэтому дневной  энергобаланс приобре-
тает вид

PelectotTD+Ebat+EFC≤Esc,

О2

H2 H2
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1 – ФЭП; 2 – устройство электролиза; 3 – емкость для компонентов топлива и воды; 4 –топливный элемент; 5 – аккумуля-
торная батарея; 6 – потребители электроэнергии.
рисунок 3. Гибридная система энергопитания
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где  EFC  –  энергия,  потребляемая  топливным  эле-
ментом с устройством электролиза.
В  ночное  время  для  энергообеспечения  винтомо-

торной группы, автопилота и полезной нагрузки ис-
пользуется суммарная энергия накопления в батарее 
и  топливном элементе. Ночной  энергобаланс имеет 
вид

,
FCbat

N
totelecFCbat

TPEE


  

 где ηFC – кпд топливного элемента.
В настоящее  время при проектировании перспек-

тивных  ПКА  подобные  гибридные  системы  энер-
гопитания  рассматриваются  в  качестве  многообе-
щающего  направления  повышения  эффективности 
применения ПКА (Nickol C.L. et al., 2007; Dudek M. 
et al., 2013; Romeo G. et al., 2012). Так, в (Romeo G. 
et al.,  2012)  в  рамках  проекта  Heliplat  предлагает-
ся  применение  гибридной  системы  энергопитания 
мощностью 18 кВт, обеспечивающей полет ПКА со 
скоростью 144 км/ч. В состав ПКА входят: сборка то-
пливных элементов на сжатом водороде общей мощ-
ностью 22 кВт, аккумуляторная батарея на 20 кВт и 
винтомоторная  группа  весом  30  кг,  потребляющая 
мощность 42 кВт.

2.3.  Снижение ночного энергопотребления 
за счет маневра ПКА

Для  обеспечения  долговременного  полета  ПКА 
применяется  метод  набора  высоты  с  максимально 
доступной  мощностью  в  дневное  время  и  после-
дующим снижением с пониженной мощностью или 
планирование  в  ночное. Цель  такого маневра  –  на-
копление потенциальной энергии при наборе высо-
ты, за счет которой осуществляется движение ПКА в 
ночное время, в результате чего снижается требова-
ние к энергоемкости аккумулятора. Однако реализа-
ция подобного маневра не всегда возможна, так как 
необходимым условием является наличие достаточ-
ного запаса солнечной энергии для форсированного 
набора высоты.
Применительно  к  этому  маневру  оптимизация 

энергобаланса  представляет  собой  сложную  анали-
тическую задачу, требующую решения системы не-
линейных уравнений (Montagrier O. et al., 2010).
Однако,  воспользовавшись  упрощенной  моделью 

полета ПКА в  процессе  набора  высоты и  планиро-
вания, можно получить приближенные оценки, при-
емлемые на этапе предварительного проектирования 
(Stegel R., 2008).
В  (Stengel R.,  2008) показано, что при определен-

ных условиях, для обеспечения максимальной скоро-
сти набора высоты, скорость движения летательного 
аппарата определяется выражением

,
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 где W=mg – вес ПКА;
S – площадь крыльев;

0XC     – коэффициент аэродинамического сопро-
тивления;

ρ – плотность воздуха на высоте полета;

 e
1 , , e – число Освальда.

В упрощенной модели набора высоты принимает-
ся,  что  зависимость  плотности  атмосферы ρ  в  диа-
пазоне высот полета ПКА 18–25 км носит линейный 
характер.
Определим максимальную скороподъемность:
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 где γ – угол наклона траектории полета;
W=mg – вес ПКА;
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prop    – тяга;
Pprop, ηprop  –  мощность  и  кпд  винтомоторной 

группы.
Для ПКА угол γ, как правило, незначителен, поэто-

му cos2γ≈1. В результате
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 Для равномерного набора высоты в диапазоне hcr–
hcl время полета
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 Тогда  энергия,  потребляемая  на  набор  высоты, 
определяется соотношением
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 Условием  реализации  рассматриваемого  манев-
ра  является  непревышение  величиной  ЕL  избытка 
энергии солнечного излучения на выходе солнечной 
батареи

Es=PelectotTD–Ebat≥EL.
В ночное время маневр завершается планировани-

ем ПКА на исходную высоту. При этом минимальная 
скорость планирования, обеспечивающая максималь-
ную продолжительность планирования, определяет-
ся выражением
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При  такой  скорости  снижения  время  снижения 

с высоты hcl до высоты hcr
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Эффективность рассматриваемого маневра наибо-

лее высока, если снижение ПКА осуществляется всю 
ночь, т.е. когда

tG=TN.
Из этого условия следует рациональный диапазон 

высот для осуществления маневра
hcl–hcr=VGTN или hcl=hcr+VGTN.
При этом требование к энергоемкости батареи сни-

жается на величину

.1
Nprop

prop
bat TPE


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 Следует отметить, что при оценке параметров рас-
сматриваемого  маневра  необходимо  обеспечивать 
условие, при котором скорость полета ПКА превы-
шала бы скорость ветра на используемых высотах.

3.  Базовые методы предварительного 
проектирования ПКА

3.1.  Определение основных характеристик 
ПКА при заданных (требуемых) 
характеристиках полезной нагрузки

Метод,  разработанный  в  (North A., 2008; North A. 
et al., 2007), основан на разбиении около 30 параме-
тров ПКА на три группы:

параметры, связанные с технологией изготовле- -
ния  элементов ПКА и принимаемые в  качестве 
констант: CY, CX, kbat, ksc, kprop, kmppt, kAF, mAF, ηsc, ηbat, 
ηprop, ηmppt и др.;
параметры,  определяемые  решаемой  задачей:  -
mpld, Ppld, mAV, PAV, ρ, h, TD, TN, Ismax, ϕ, n и др.;

варьируемые  параметры,  определяющие  облик  -
ПКА: λ, l, m.

Проектирование начинается с определения зависи-
мости взлетной массы ПКА от массы составляющих 
его элементов.
Используя ряд сокращенных обозначений в выра-

жениях (2), (3), (17.1)–(17.5), (18)
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 ɑ2=PAV+Ppld, ɑ3=mɑv+mpld,  (19)
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 выражение (15) можно представить в виде
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 Путем замены
ɑ10= ɑ0 ɑ1 (ɑ7+ ɑ8+ ɑ9(ɑ5+ɑ6)),

ɑ11= ɑ2(ɑ7+ ɑ9(ɑ5+ɑ6))+ ɑ3

можно получить
1,3

411
2
3

10
1 baam
b

am     или  13
2
3

12 amam  . .
Это  уравнение  имеет  только  одно  некомплексное 

решение
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Приведенное  выше  неравенство  рассматривается 
в качестве критерия реализуемости проектируемого 
ПКА.
Предварительное проектирование ПКА в соответ-

ствии с критерием (20) включает следующие этапы:
задаются технологические параметры и параме- -
тры, определяемые решаемой задачей;
путем варьирования  - l и λ вычисляются характе-
ристики, необходимые для выполнения критерия 
(20);
значения -  l  и  λ,  обеспечивающие  выполнимость 
неравенства (20), используются для определения 
допустимой взлетной массы ПКА в соответствии 
с выражениями (19).

Следует отметить, что при заданных технологиче-
ских  параметрах ПКА  существует  верхняя  граница 
для массы полезной нагрузки mpld. Так, из неравен-
ства (20) с учетом (19) можно через значение ɑ3, со-

ПРЕДВАРИТЕЛьНОЕ ПРОЕКТИРОВАНИЕ ПСЕВДОКОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ: 
БАзОВыЕ МЕТОДы И КРИТЕРИИ ОСущЕСТВИМОСТИ
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держащее mpld,  получить при kAF=0  (идеальная кон-
струкция ПКА с нулевой массой)

  659722
10

pld 27
4m aaaaaS
a


 . 

 

.

Рассмотренный подход к предварительному проек-
тированию позволяет определить основные характе-
ристики ПКА: m, l, λ, обеспечивающие непрерывный 
полет ПКА с заданной полезной нагрузкой.

3.2.  Метод определения базовых 
характеристик ПКА, обеспечивающих 
максимальную массу полезной нагрузки 
при заданной взлетной массе

Метод  основан  на  оптимизации  (минимизации) 
предложенной в (Montagrier O. et al., 2010) целевой 
функции MF – отношении массы взлетной нагрузки 
ПКА за вычетом массы полезной нагрузки к полной 
взлетной массе ПКА:
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 При ограничениях Eelectot≤Esc (условие энергобалан-

са) и  max
S
scA ,  , где Asc – площадь ФЭП, а τmax – ко-

эффициент,  характеризующий  плотность  размеще-
ния ФЭП на поверхности крыльев.
Процесс  оптимизации  осуществляется  по  методу 

Э. Торенбика (Torenbeek E., 1988), в соответствии с 
которым фиксируется максимально допустимая мас-
са ПКА m,  а  также максимальное  значение аэроди-

намического  параметра 
X

Y

C
С 2

3

    и  путем  варьирования 

оптимизируемых параметров ведется поиск их  зна-
чений,  удовлетворяющих  критерию  оптимальности 
MFmin. В качестве оптимизируемых параметров рас-
сматривают скорость полета V и коэффициент CY.
Процедура  оптимизации  включает  следующие 

шаги:
фиксируются  (задаются)  максимально  допусти- -
мая масса ПКА mmax, отношение λ, высота поле-
та h, технологические параметры – ηsc, ηbat, ηmppt, 
ηprop, ksc, kbat, kmppt, kprop, τmax, параметры, определяе-
мые условиями решения задачи – ρ, ϕ, n, рассчи-
тываются параметры Is max и TD;
варьируются параметры: скорость  -  maxmin,VVV     
и   maxmin, YYY CCC  ; ;

определяются  - S, λ, 
X

Y
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, ,  а  также  масса  ПКА 

за  вычетом  массы  полезной  нагрузки 
mAF+msc+mmppt+mbat+mav;

определяется  допустимая  масса  полезной  на- -
грузки mpld и соответствующее значение целевой 
функции 

max

1
m
m

MF pld ; ;

ведется поиск значений параметров, при которых  -
достигается MFmin и выполняется условие суточ-
ного энергобаланса;
при  достижении  - MFmin  фиксируются  оптималь-
ные значения Vopt и CYopt.

Изложенный  подход  к  оптимизации  параметров 
ПКА имеет целью обеспечить максимальную массу 
полезной нагрузки при заданной массе ПКА. Вместе 
с тем, исключены из рассмотрения возможности ва-
рьирования  технологических  параметров  и  параме-
тров, определяемых из условий решаемой задачи.

3.3.  Метод определения минимально 
допустимых размеров ПКА  
при заданных параметрах,  
определяемых решаемой задачей

Критерием реализуемости ПКА установлено соот-
ветствие требуемого для поддержания непрерывного 
полета отношения λlev и итеративно изменяемых пара-
метров λ и S. Процедура оценки реализуемости ПКА 
включает следующие шаги (Colozza A.J., 1990):
1.  Задаются в качестве исходных технологические 

параметры: m, ηsc, ηprop, ηbat, ηmppt, τmax~As/S, kAF, kbat, ksc, 
kprop, kmppt, а также параметры, определяемые решае-
мой задачей: mpld, Ppld, mav, Pav, ρ, h, q, n.
2.  Рассчитываются Ismax, TD, TN.
3.  Устанавливаются границы варьирования:

λ ϵ [λmin, λmax], S ϵ [Smin, Smax].
4.  Для заданного на i-й итерации значения λi опре-

деляются CY и CX.
5.  Для заданного на j-й итерации значения Sj:
проверяется выход за пределы допустимого ин- -
тервала Sj≤Smax;
при выполнении этого неравенства осуществля- -
ется  определение  отношения  λlev  с  требуемыми 
для  поддержания  непрерывного  полета  харак-
теристиками, определяемыми на шаге 1 и 2. Ис-
ходным для этого является уравнение энергоба-
ланса Esc=Eelectot, где Esс определяется по формуле 
(11) с учетом того, что Asc=Sjτmax;
из  соотношения  (4)  для  - Eelectot определяется 
Pelectot;
из соотношения (3) для  - Pelectot определяется Plev;
из соотношения (2) для  - Plev определяется llev;

вычисляется  -
j

lev
lev S

l2

 . .

6.  Проверяется соответствие λlev≥λi, где λi задается 
на шаге 4. При положительном результате сравнения 
λlev и λi формируются оптимальные значения λopt, lopt, 
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. . В противном случае осуществляется ите-

ративное изменение Sj и λi до получения положитель-
ного результата сравнения. В случае отсутствия по-
ложительного результата может быть сделан вывод, 
что в  заданных пределах значений S и λ не удается 
спроектировать ПКА с приемлемыми аэродинамиче-
скими характеристиками для осуществления непре-
рывного полета при заданных на шаге 1–2 условиях.
Для  получения  положительного  результата  мож-

но  перейти  к  варьированию  технологических  пара-
метров,  а  также  к  изменению допустимых  условий 
решения задачи. Так, например, в качестве варьируе-
мых могут быть рассмотрены «двойки» параметров 
(ksc, ηsc), (kbat, ηbat), (kprop, ηprop), определяющие характе-
ристики солнечной батареи, аккумуляторной батареи 
и  винтомоторной  группы.  Могут  быть  также  уста-
новлены новые требования к Ppld, mpld, Pav, mav, сниже-
ны требования к ϕ и h и далее установлены сезонные 
ограничения для nmin≤n≤nmax.

4.  Применение прогнозных моделей 
на этапе первоначального анализа 
реализуемости ПКА
Первоначальный анализ предполагает определение 

аэродинамического  профиля  ПКА  и  допустимого 
размаха  крыльев. При  этом  учитываются  как  проч-
ностные  характеристики,  так  и  ограничения  на  ха-
рактеристики взлетно-посадочной полосы.
Исходя из существующего и прогнозируемого тех-

нологического уровня определяются специфические 
характеристики солнечной батареи ksc, ηsc, накопите-
ля энергии kbat, ηbat, винтомоторной группы kprop, ηprop. 
Их значения могут изменяться в диапазонах:
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 Прогнозные значения параметров полезной нагруз-
ки,  автопилота  и  станции  спутниковой  связи могут 
быть выбраны в диапазоне:

mpld=20, 30, 70, 250 кг; Ppld=200–350 Вт;
mav=20–30 кг; Pav≤500 Вт.
Для оценки технологического качества проектиру-

емого ПКА может быть использовано соотношение

gmW
gmW

TL
TOTO

pldpld




 . 

 

.

На  основе  анализа  этого  показателя  для  уже  соз-
данных ПКА установлено, что на современном уров-
не технического развития (Hajanmaleki M., 2011)

TLϵ[0,08–0,35].
В процессе проектирования может быть задан па-

раметр TL и определен начальный взлетный вес WTO.
Аналогично может быть определено начальное зна-

чение  λ,  характеризующее  геометрию  крыла.  В  из-
вестных проектах ПКА

λϵ[12–31].
По значению λ определяют число Освальда eϵ[0,75–

0,9] и коэффициенты CY и CX.
Полученные  прогнозные  значения  используются 

в дальнейшем для определения других базовых ха-
рактеристик ПКА методом масштабирования. Метод 
основан на задании, исходя их общих требований к 

ПКА,  допустимой  нагрузки  на  крыло 
S

W . .  Задание  

S
W .   предопределяет  выбор  конструкции ПКА  и  вы-

бор композитных материалов.
После определения характеристик атмосферы, уров-

ня солнечного излучения, длительности дня и скорости 

ветра по прогнозным значениям W, 
S

W . , 
W
P , , λ вычис-

ляются площадь крыльев S, V, VY и другие характе-
ристики.  Оптимизация  этих  параметров  составляет 
основное содержание первоначального проектирова-
ния после оценки начального веса ПКА.
Практический  алгоритм  структурного  масштаби-

рования применительно к ПКА приведен в (Hall D.V. 
et al., 1984).

заключение
Создание и применение ПКА для наращивания, а 

возможно, и для замены при решении задач региональ-
ного масштаба традиционных низкоорбитальных КА 
становится заметным инновационным направлением 
развития воздушно-космической техники. Приведен-
ные здесь материалы составляют методологический 
аппарат для предварительного проектирования ПКА 
на концептуальном уровне. Вместе с тем за рамками 
статьи остались такие сложные проблемные вопросы 
создания  и  проектирования ПКА,  как  оценка  аэро-
динамических,  энергетических  и  массогабаритных 
соотношений на  этапах  взлета и посадки,  с  учетом 

ПРЕДВАРИТЕЛьНОЕ ПРОЕКТИРОВАНИЕ ПСЕВДОКОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ: 
БАзОВыЕ МЕТОДы И КРИТЕРИИ ОСущЕСТВИМОСТИ
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реальных ветровых нагрузок, выполнения маневров 
(поворотов) при сильных ветровых нагрузках на ма-
лой  скорости и при небольших числах Рейнольдса, 
определение реальной поляры ПКА и оценка реаль-
ных аэродинамических характеристик, прочностных 
характеристик и надежности отдельных элементов и 
ПКА в целом.
Актуальными для проектирования ПКА остаются 

вопросы создания интеллектуальных систем управ-
ления  и  обеспечения  устойчивого  полета  в  меняю-
щихся и малоисследованных условиях околоземного 
космоса (стратосферы).
В перспективе можно ожидать, что совершенство-

вание теории и практики создания ПКА приведет к 
разнообразным  технологическим  прорывам  в  об-
ласти  композитных  конструкционных  материалов, 
ФЭП,  систем  энергоснабжения,  систем  управления 
и их специального программного обеспечения и т.п., 
однако  и  в  новых  условиях  приведенные  в  статье 
подходы к предварительному проектированию ПКА 
останутся актуальными.
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БЕзРАзМЕРНыХ ПАРАМЕТРОВ 
ТЕЧЕНИЯ ПОТОКОВ 
ЖИДКОСТИ В ШАРИКОВыХ 
ПРЕДОХРАНИТЕЛьНыХ И 
ПЕРЕЛИВНыХ КЛАПАНАХ РуЛЕВыХ 
МАШИН РАКЕТ И МАРШЕВыХ 
ДВИГАТЕЛьНыХ уСТАНОВОК 
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ

ThE IDENTIfICATION  
METhOD fOR  
ThE NON-DIMENSIONAL 
PARAMETERS 
Of LIquID fLOwS  
IN BOLL SAfETY AND RELIEf  
VALVES Of ROCKET STEERING 
ACTuATORS AND SC MAIN 
PROPuLSION SYSTEMS

1  ОАО РКК «Энергия» им. С.П. Королёва, Россия, Мос-
ковская область, г. Королёв.

OAO RSC «Energia» S.P. Korolev, Russia, Moscow region, 
Korolev.

О.Б. Белоногов1,  
кандидат технических наук, 
post@rsce.ru;
O.B. Belonogov

Статья содержит результаты разработки 
метода идентификации безразмерных параметров 
течения потоков жидкости в шариковых 
предохранительных и переливных клапанах рулевых 
машин ракетных блоков, а также разработки 
итерационного метода расчета безразмерных 
параметров течения потоков жидкости в них при 
математическом моделировании рулевых машин.

Ключевые слова:  
шариковый предохранительный клапан;  
шариковый переливной клапан; рулевая машина;  
поток жидкости; метод идентификации;  
безразмерный параметр.

The article considers the results of the identification 
method elaboration for the non-dimensional 
parameters of liquid flows in boll safety and relief 
valves of the rocket steering actuators and the 
results of iterative calculation method elaboration 
for the non-dimensional parameters of liquid flows 
in boll safety and relief valves for steering actuators 
mathematical modeling.

Key words:  
boll safety valve;  
boll relief valve; steering actuator;  
liquid flow; identification method;  
non-dimensional parameter.

введение
Назначение  шариковых  предохранительных  и 

переливных  клапанов,  применяемых  в  автономных 
однокаскадных  электрогидравлических  рулевых 
машинах  (РМ)  разгонных  блоков  и  космических 
аппаратов  (Хартов В.В., 2011; Полищук Г.М., Пич-
хадзе К.М., Ефанов В.В., Мартынов М.Б., 2009; Бе-

лоногов О.Б. и др., 1998) – предохранять РМ от пере-
грузки  или  регулировать  и  поддерживать  заданное 
давление нагнетания. В некоторых случаях, помимо 
функции  управления  положением  камеры  сгорания 
(КС) двигателя космического летательного аппарата, 
на  них  возлагается  дополнительная  функция  демп-
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фирования  ударно-волновых  и  импульсных  нагру-
зок, действующих на КС в отдельные моменты вре-
мени  в  течение  всего  полета  (Белоногов О.Б. и др., 
1996). Работа РМ в таких условиях осуществляется 
за пределами их усилия торможения, определяемого 
настройкой  предохранительных  клапанов,  которые 
в этом случае исполняют роль демпферных дроссе-
лей. Поэтому очень важно при расчете и моделиро-
вании РМ знать и уметь определять действительные 
параметры характеристик таких клапанов, поскольку 
в литературе они освещены недостаточно.
Статья  посвящена  разработке  экспериментально-

расчетного  метода  идентификации  безразмерных 
параметров течения потоков рабочей жидкости через 
шариковые  предохранительные  и  переливные  кла-
паны,  определяющих  их  пропускную  способность, 
а  также  разработке  итерационного  метода  расчета 
этих  параметров  для  математического  моделирова-
ния работы рулевых машин ракет.

1. Постановка задачи
Если  экспериментальное  определение  коэффици-

ента расхода зазора клапана μ методом проливки не 
вызывает особых затруднений, то непосредственное 
определение коэффициента сжатия потока ε для за-
зора сложной пространственной формы практически 
невозможно. Поэтому для его определения возникла 
необходимость разработки оригинального косвенно-
го метода.
В  основу  проведенных  экспериментальных  ис-

следований  был  положен  разработанный  и  предло-
женный автором способ определения характеристик 
безразмерных  параметров  течения  потоков  рабочей 
жидкости  в  зазорах  клапанов  (Способ определения 
характеристик…, 2003), защищенный патентом Рос-
сийской Федерации и основанный на гипотезе о том, 
что мерой соотношения между коэффициентом рас-
хода зазора клапана μ, коэффициентом сжатия потока 
в нем ε и числом Рейнольдса потока Re при извест-
ном угле истечения потока в зазоре β является сумма 
гидростатической и стационарной составляющей ги-
дродинамической силы, действующей на затвор кла-
пана со стороны обтекающего затвор потока рабочей 
жидкости.
Согласно  разработанному  способу  определения 

характеристик  безразмерных  параметров  течения 
потоков  рабочей  жидкости  в  зазорах  предохрани-
тельных  и  переливных  клапанов  эксперименталь-
ные  исследования  проводились  методом  проливки 
с  одновременным  измерением  перемещения  на-
груженного  пружиной  (без  начального  поджатия 
пружины)  затвора  клапана  под  действием  на  него 
гидростатической  и  стационарной  составляющей 
гидродинамической силы.

2.  Экспериментальные исследования 
процессов течения потоков 
в шариковых предохранительных 
и переливных клапанах
Для  проведения  исследований  процессов  течения 

потоков жидкости в шариковых предохранительных 
и  переливных  клапанах  была  создана  эксперимен-
тальная  установка,  схема  которой  представлена  на 
рисунке 1.

1  –  затвор  клапана;  2  –  корпус  клапана;  3  –  подводная 
магистраль  клапана;  4  –  сливное  отверстие  клапана;  
5  –  резервуар  рабочей  жидкости;  6  –  магистраль  вса-
сывания;  7  –  насос;  8  –  приводной  электродвигатель;  
9  –  ресивер;  10  –  обратная  магистраль;  11  –  вентиль;  
12 – предохранительный клапан; 13 – магистраль нагне-
тания;  14  –  вентиль;  15  –  датчик  давления  нагнетания; 
16  –  датчик давления  слива; 17  –  гидравлический пере-
ключатель направления потока; 18 – таймер; 19 – датчик 
расхода; 20 – мерная емкость; 21 – демпфер; 22 – набор 
разрезных  шайб;  23  –  нагрузочная  пружина;  24  –  ре-
гулировочная  гайка;  25  –  датчик  малых  перемещений;  
26 – вторичная измерительная аппаратура; 27 – испыта-
тельный резервуар; 28 – магистраль слива.
рисунок 1. Схема экспериментальной установки

Эксперименты  проводились  следующим  образом. 
Предварительно, с помощью набора разрезных шайб 
22 и регулировочной гайки 25, устанавливался затвор 
клапана 1 в положение относительно корпуса 2, соот-
ветствующее нулевому зазору и нулевому поджатию 
нагрузочной пружины 23.
Приводной электродвигатель 8 при подаче на него 

напряжения питания приводил во вращение насос 7, 
в результате чего рабочая жидкость из резервуара 5 
по  магистрали  всасывания  6  поступала  в  насос  7. 
В свою очередь, насос 7 подавал рабочую жидкость 
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в ресивер 9, обратную магистраль 10, через которую 
и  установленный  в  ней  вентиль  11  часть  рабочей 
жидкости перетекала обратно в резервуар 5 и в маги-
страль нагнетания 13. Из магистрали нагнетания 13 
рабочая жидкость поступала через вентиль нагнета-
ния 14 в установленный в испытательном резервуа-
ре 27 исследуемый клапан,  состоящий из  затвора 1 
и корпуса 2. Из клапана рабочая жидкость через ма-
гистраль слива 28 и гидравлический переключатель 
направления  потока  17,  управляемый  таймером  18, 
направлялась  или  в  мерную  емкость  20,  или  через 
датчик расхода 19 в резервуар рабочей жидкости 5.
Вращением ручек вентилей 11 и 14 по манометру 

15 устанавливалось давление нагнетания pн, а по сиг-
налу с датчика давления 16 контролировалось давле-
ние слива pс. Таким образом обеспечивались требуе-
мые значения перепада давления Δp=pн–pс.
В  процессе  проведения  проливок  регистрирова-

лись давление нагнетания pн и давление слива pс по 
соответственно  сигналам  с  датчика  давления  15  и 
с  датчика  давления  16. Под  действием  гидростати-
ческого и гидродинамического давлений со стороны 
рабочей жидкости подвижный затвор 1 клапана сме-
щался в корпусе 2, преодолевая усилие, развиваемое 
нагрузочной пружиной 23, при этом демпфер 21 спо-
собствовал  уменьшению колебаний подвижного  за-
твора 1 клапана.
При проливке зазора клапана с увеличением пере-

пада давления на нем Δp увеличивались значение пе-
ремещения затвора клапана относительно седла его 
корпуса Y и площадь его проходного сечения S.
При  каждом  фиксированном  значении  перепада 

давления  Δp  на  зазоре  клапана  в  установившемся 
режиме с помощью мерной емкости 20 или датчика 
расхода  19  определялись  расходы  рабочей  жидко-
сти Q, протекающей через зазор клапана, а с помо-
щью датчика линейных перемещений 25 (линейного 
дифференциального трансформатора ЛДТ-109 с диа-
пазоном измерений ±1 мм), чувствительный элемент 
которого соединен с подвижным затвором 1 клапана, 
и  вторичной  электроизмерительной  аппаратуры  26 
(фазочувствительного  выпрямителя  и  вольтметра) 
определялось  перемещение  подвижного  затвора  1 
клапана Y относительно седла его корпуса 2.
В качестве рабочей жидкости при проведении экспе-

риментов использовалась рабочая жидкость ЛЗ-МГ-2.
Для  обеспечения  перемещения  Y  подвижного  за-

твора 1 в диапазоне значений, обеспечивающих не-
насыщение  площади  проходного  сечения  зазора 
клапана S при больших значениях расходов рабочей 
жидкости Q, протекающих через зазор клапана, ис-
пользовались пружины 23 с различными значениями 
коэффициента упругости.
Для измерения давления нагнетания до 30 кгс/см2 

(3  МПа)  использовался  датчик  давления  2МД-40Т, 
а свыше – 2МД-100Т со вторичной аппаратурой. Дав-

ление слива измерялось датчиком 2МД-6Т. Для изме-
рения расходов до 100 см3/с использовалась мерная 
емкость, а для расходов свыше этого значения – тур-
бинный преобразователь расхода ТПР9-1-1.
Экспериментальные данные, полученные в резуль-

тате измерений, представлены в таблице 1.

таблица 1 – Результаты экспериментов
перепад  
давления  
на зазоре 
клапана,  
кгс/см2

расход  
через зазор 
клапана,  
см3/с

перемещение 
затвора  
клапана,  

см

коэффициент 
упругости  
пружины  
клапана,  
кгс/см

0,289499 0,56 0,00356030

10,2

0,373340 1,05 0,0045820
0,466170 2,08 0,0056886
0,630790 4,04 0,00761875
0,976800 9,10 0,01153000
1,566100 20,30 0,01771000
2,241110 35,20 0,02431000
3,100000 56,06 0,03231000
4,530000 95,30 0,04500000
7,954900 220,70 0,07800000
9,933200 360,80 0,11210000
21,25500 512,20 0,11158000

21,621,81111 630,50 0,13296996
33,59510 720,40 0,12403000 33,1
41,91770 795,30 0,12306000 41,2
61,77290 950,50 0,12224000 60,4

3.  Математический 
идентификационный метод 
обработки результатов 
экспериментов
Для  обработки  результатов  экспериментов  была 

создана  специальная  компьютерная  программа,  по-
зволяющая  для  рассматриваемого  типа  клапана  по 
значениям  расхода  рабочей  жидкости  Q,  перепада 
давления  Δp и  перемещения  шарикового  затвора 
клапана Y получать искомые значения коэффициен-
та расхода клапана μ,  коэффициента  сжатия потока 
в клапане ε и числа Рейнольдса Re.
Приведем  вывод  уравнений  идентификационно-

го  метода,  положенного  в  основу  компьютерной 
программы.
Перед выводом уравнений были сделаны следую-

щие допущения:
ввиду кратковременности процессов температу- -
ра рабочей жидкости полагается постоянной;
угол  наклона  суммарного  вектора  скорости  по- -
тока в зазоре между затвором и седлом клапана 
к оси плунжера затвора полагается постоянным;
параметры  течения  потоков  рабочей  жидкости  -
через клапан полагаются зависящими от средних 
значений плотности и вязкости жидкости на его 
входе и выходе;
избыточное давление на выходе клапана полага- -
ется отсутствующим.

МЕТОД ИДЕНТИфИКАцИИ БЕзРАзМЕРНыХ ПАРАМЕТРОВ ТЕЧЕНИЯ ПОТОКОВ ЖИДКОСТИ  
В ШАРИКОВыХ ПРЕДОХРАНИТЕЛьНыХ И ПЕРЕЛИВНыХ КЛАПАНАХ РуЛЕВыХ МАШИН РАКЕТ  
И МАРШЕВыХ ДВИГАТЕЛьНыХ уСТАНОВОК КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ
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В  соответствии  с  методами  комплексного  моде-
лирования физических свойств рабочих жидкостей, 
изложенными в работе  (Белоногов О.Б. и др. Моде-
лирование  физических  свойств...,  1997),  значения 
плотности ρ и вязкости ν рабочей жидкости на входе 
(нагнетание) и выходе (слив) клапана можно опреде-
лить следующими функционалами:
ρн=ρ(t, рн);

νн=ν(t, рн);

ρс=ρ(t, рс);
νсν(t, рс),
где ρн и νн – соответственно плотность и вязкость 

рабочей жидкости перед клапаном; ρс и νс – то же за 
клапаном; t – температура рабочей жидкости.
Тогда,  на  основании  предпоследнего  допущения, 

средние значения плотности и вязкости рабочей жидко-
сти, протекающей через зазор, можно определить как
ρн.с=(ρн+ρс)/2;

νн.с=(νн+νс)/2.
Записываем уравнение баланса сил на затворе кла-

пана  с  учетом  сделанных  допущений  (Попов Д.Н., 
1987)
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где Kп – коэффициент упругости пружины клапана; 
εк – коэффициент сжатия потока в клапане; Θ – угол 
наклона суммарного вектора скорости потока в зазоре 
между затвором и седлом клапана к оси плунжера; dк – 
диаметр подводной магистрали клапана; S – площадь 
проходного сечения клапана, в соответствии с работой 
(Белоногов О.Б. и др., 1996) определяемая как
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здесь dш – диаметр шарика затвора.
Расход рабочей жидкости через клапан определяет-

ся известным уравнением (Белоногов О.Б. и др. Ите-
рационный метод расчета...,1997)

pSQ 
с.н

2 .  .  (2)

Из уравнений (1) и (2) можно получить идентифика-
ционные выражения для искомых параметров μ и ε:
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а число Рейнольдса Re для клапанов в соответствии 
с (Данилов Ю.Л., Кирилловский Ю.Л., Колпаков Ю.Т., 
1990) определяется с помощью выражения




с.нкν
2

d
QRe . 

 

.

Результаты  математической  обработки  данных,  по-
лученных в процессе проведения указанных выше экс-
периментов, приведены в таблице 2 и на рисунке 2.
Для  наиболее  точной  аппроксимации  зависимо-

стей  коэффициента  расхода  μ и  коэффициента  сжа-
тия потока ε в зазоре клапана от числа Рейнольдса Re 
может быть применен метод сплайн-интерполяции-
экстраполяции, в соответствии с которым зависимо-
сти можно представить в виде
µ=spl(Re);  (3)

ε=spl(Re).  (4)
На рисунке 2 представлены графики сплайн-интер-

поляции-экстраполяции  зависимостей,  полученных 
по формулам (3), (4).

*** –  результаты математической обработки 
экспериментов;

––  – результаты сплайн-интерполяции-экстраполяции.
рисунок 2. Зависимости µ=µ(Re) и ε=ε(Re)

4.  Итерационный метод расчета 
параметров течения потоков 
жидкости через предохранительные 
и переливные клапаны
На  основании  проведенных  исследований  и  по-

лученных моделей потоков разработан и предложен 
итерационный метод расчета параметров течения по-
токов рабочей жидкости через предохранительные и 
переливные клапаны рулевых машин в соответствии 
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с  опытом  разработки  подобных  методов,  изложен-
ным  в  работе  (Белоногов О.Б. и др. Итерационный 
метод  расчета...,  1997). Метод  заключается  в  реше-
нии  следующей  системы  нелинейных  алгебраиче-
ских и трансцендентных уравнений:
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Решение системы уравнений (3) возможно с помо-
щью  итерационного  метода,  изложенного  в  работе 
(Белоногов О.Б., Жарков М.Н.,  1997)  и  применяе-
мого, например, для регрессионной идентификации 
(Белоногов О.Б., 2014).

заключение
По результатам проведенных работ и исследований 

можно сделать следующие выводы:
1.  Разработан и предложен метод идентификации 

безразмерных  параметров  течения  потоков  рабочей 
жидкости в  зазорах шариковых предохранительных 
и переливных клапанов рулевых машин ракет, позво-
ляющий получать характеристики зависимостей ко-
эффициентов расхода и сжатия потока в проходных 
сечениях зазоров клапанов от числа Рейнольдса.
2.  На основе проведенных исследований разрабо-

тан  и  предложен  итерационный  метод  расчета  па-
раметров  течения  потоков  рабочей  жидкости  через 
предохранительные и переливные клапаны рулевых 
машин ракет, использующий сплайн-интерполяции-
экстраполяции  зависимостей  коэффициентов  рас-
хода и сжатия потока в проходных сечениях зазоров 
клапанов от числа Рейнольдса.
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таблица 2  –  Результаты  математической  обработки 
экспериментов

число  
Рейнольдса

коэффициент 
расхода

коэффициент  
сжатия потока

12,1170 0,2381 0,9804
23,3056 0,3050 0,9558
46,7736 0,4349 0,9433
91,3835 0,5408 0,9376
208,620 0,6431 0,9247
480,410 0,7314 0,8952
849,710 0,7654 0,8770
1381,68 0,7714 0,8581
2422,62 0,7657 0,8307
5817,46 0,7396 0,7981
9759,24 0,7215 0,7761
13961,70 0,7042 0,7608
17331,84 0,7002 0,7540
19646,83 0,6980 0,7505
21582,26 0,6964 0,7476
25464,14 0,6912 0,7418
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В статье рассматриваются вопросы создания 
беспилотных летательных аппаратов (БЛА) на 
солнечной энергии: особенности проектных моделей, 
описание внешних условий, методов выбора облика. 
Приводится возможный облик высотного БЛА 
с солнечной энергоустановкой (СБЛА).
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The article presents issues of the solar-powered 
unmanned aerial vehicles development: special features 
of design models, description of external conditions, 
methods of design selection. A possible design of high 
altitude unmanned aerial vehicle with solar power 
supply (SPS) is overviewed.
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введение
В  последнее  десятилетие,  в  дополнение  к  широ-

кому  спектру  средств  для  дистанционного  зонди-
рования  Земли  –  беспилотных  летательных  аппа-
ратов и орбитальных КА (Хартов В.В. и др., 2014), 
появился  новый  технический  объект  –  высотный 
БЛА с солнечной энергоустановкой для длительных 
полетов  (в перспективе  – несколько лет)  в  стратос-
фере  (диапазон  высот  20–30  км).  Появление  таких 
аппаратов предопределено  возросшим  техническим 
уровнем всех компонент, необходимых для создания 
летательных  аппаратов,  использующих  для  полета 
солнечную  энергию:  фотоэлектрических  преобра-
зователей (ФЭП), накопителей электроэнергии, кон-
струкционных материалов. Получены значительные 
результаты: рекорд высоты 29523 м, установленный 
ЛА «Helios HP01» в августе 2001 года; рекорд про-

должительности 336 ч 21 мин для ЛА тяжелее возду-
ха, установленный ЛА «Zephyr-2» в июле 2010 года, 
и  круглосуточный  полет  пилотируемого  самолета 
«Solar Impulse HB-SIA» 9 июля 2010 года.
СБЛА, способные летать на больших высотах в те-

чение нескольких лет, могут конкурировать с орби-
тальными спутниками, имея при этом определенные 
преимущества:
1.  СБЛА, при аналогичной с орбитальными КА об-

ластями покрытия, могут изменять траекторию поле-
та, покрывая зоны наибольшего интереса.
2.  В  силу  сравнительно  малой  скорости  полета 

СБЛА практически висит над областью наблюдения, 
аналогично  спутнику  на  геостационарной  орбите. 
При этом, из-за меньшего расстояния до Земли, до-
стижимы  более  высокие  характеристики  разреше-
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ния  целевой  аппаратуры  при  ее  меньшей  массе  и 
стоимости.
3.  Осуществляя  взлет  и  посадку  с  аэродромных 

полос,  СБЛА  может  выводиться  из  эксплуатации 
в  случае  острой  необходимости  для  обслуживания 
(модернизации или ремонта), что невозможно в слу-
чае применения КА.
В силу указанных функциональных возможностей 

СБЛА, практически аналогичных возможностям ор-
битальных спутников, в техническом лексиконе для 
определения  СБЛА  укрепились  названия:  «псевдо-
космический  аппарат»  (ПКА),  «атмосферный  спут-
ник» (АС). Прогнозируемая стоимость снимков зем-
ной поверхности, полученных с СБЛА, будет около 
$5/км2,  что  в  несколько  раз  меньше  стоимости  ин-
формации, получаемой с помощью КА.

1.  Мировой опыт создания 
атмосферных спутников
В мире  создано большое количество летательных 

аппаратов,  использующих  для  полета  солнечную 
энергию. На рисунке 1 показаны примеры таких кон-
струкций:  беспилотные ЛА «Helios HP01» и  «Solar 
Eagle» (США).

а

б

рисунок 1. СБЛА «Helios HP01» (а), «Solar Eagle» (б)

В таблице 1 приведены основные массовые и геоме-
трические характеристики некоторых ЛА с солнечной 
энергоустановкой,  которые  были  созданы  в  послед-
ние  десятилетия  либо находятся  в  стадии  создания. 
Для сравнения приведены характеристики высотного 
БЛА с турбореактивным двигателем Global Hawk.
Следует  отметить,  что  полет  первого  в  мире 

БЛА «Sunrise  I», использующего солнечное излуче-
ние в качестве единственного источника энергии, со-
стоялся в ноябре 1974 года. Однако реальные практи-
чески полезные  результаты были  достигнуты лишь 
в последнее десятилетие благодаря прогрессу:

в технологии создания преобразователей солнеч- -
ной энергии в электрическую;
в технологии производства высокоэффективных  -
накопителей  энергии  (химических  аккумулято-
ров и топливных элементов, используемых в ре-
генерируемых электрохимических устройствах);
в  технологии  создания  высокомодульных  угле- -
родных  композиционных  конструкционных 
материалов.

Структура типичного СБЛА приведена на рисунке 2.

1 – несущая конструкция для создания подъемной силы, 
на  поверхности  которой  размещены  ФЭП;  2  –  ФЭП;  
3 – двигатели с воздушными винтами; 4 – отсек с целевой 
аппаратурой; 5 – накопители электроэнергии; 6 – органы 
управления.
рисунок 2. Структура типичного СБЛА

Такой СБЛА, снабженный электрическим двигате-
лем и воздушным винтом, взлетает на заданную вы-
соту,  используя  бортовую  систему  электропитания 
(солнечные  батареи,  аккумулятор).  Располагаемая 
солнечная энергия в дневное время расходуется для 
осуществления  полета  и  питания  бортовой  аппара-
туры,  а  ее излишки аккумулируются в накопителях 
(электрохимических  аккумуляторах,  регенерируе-
мых  топливных  элементах  либо  суперконденсато-
рах).  Накопленная  энергия  затем  используются  во 
время суток, когда энергии Солнца недостаточно для 
осуществления полета. Структурная схема системы 
электроснабжения СБЛА показана на рисунке 3.

ПРОБЛЕМы СОзДАНИЯ ПСЕВДОСПуТНИКОВ – ВыСОТНыХ АТМОСфЕРНыХ 
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рисунок 3. Общая схема преобразования солнечного из-
лучения в системе энергоснабжения СБЛА

2. Внешние факторы
Рассмотрим  основные  внешние  факторы,  сопут-

ствующие полету СБЛА или делающие возможным 
такой полет.

2.1. Солнечное излучение
Средняя  мощность  солнечного  излучения,  прохо-

дящего  через  перпендикулярную  солнечным  лучам 
площадку  вне  атмосферы Земли,  равна  1366 Вт/м2. 
Мощность  же  излучения,  падающего  на  площадку 
ФЭП СБЛА, зависит от множества факторов:

расстояния  до  Солнца,  которое  зависит  от  се- -
зонного положения Земли относительно Солнца 
при  движении  по  плоскости  эклиптики:  зимой 
(для северного полушария) это расстояние равно 
147 млн. км, летом – 152 млн. км;
ориентации ФЭП относительно Солнца, которая  -
в  свою очередь,  зависит от расположения ФЭП 
на  поверхности  СБЛА  (как  правило,  большая 
часть ФЭП размещена на несущих поверхностях, 
однако с целью увеличения количества получае-
мой солнечной энергии конструкторы размеща-
ют часть ФЭП и на других частях СБЛА: верти-
кальном и горизонтальном оперении, балках); от 
кривизны профиля крыла;
ориентации  СБЛА  относительно  земной  систе- -
мы  координат:  положения  ц.м.  (долгота,  широ-
та) и угловой ориентации (углы тангажа, крена, 

рыскания),  т.к.  при  полете  СБЛА  ориентирует-
ся  определенным образом относительно  Земли, 
будь  то  набор  высоты,  горизонтальный  полет 
или снижение;
высоты полета, т.к. большая часть мощности из- -
лучения  поглощается  при  прохождении  через 
толщу атмосферы;
ориентации  Земли  относительно  Солнца  в  за- -
висимости от сезона, времени суток. Зимой (для 
северного полушария), вследствие наклона зем-
ной  оси  к  плоскости  эклиптики  на  23.45°,  на 
поверхность  Земли  падает меньшее  количество 
энергии, т.к. большая часть ее поглощается в ат-
мосфере в процессе более длинного пути лучей 
через нее, несмотря на более близкое расстояние 
Земли от Солнца.

Таким  образом,  СБЛА  получает  различное  коли-
чество  солнечной  энергии  в  различные  время  года, 
время суток, при различной ориентации ФЭП и гео-
графических координатах зоны, в которой проходит 
полет СБЛА. Для примера, в таблице 2 показано по-
лученное  на  основании  многолетних  наблюдений 
месячное  суммарное  количество  солнечной  энер-
гии,  достигаемой  поверхности  Земли,  в  различных 
географических районах при различной ориентации 
приемников излучения (Таблицы инсоляции, 2014).

таблица 2  –  Величина  суммарной  месячной  солнечной 
инсоляции для различных регионов России (кВт∙ч/м2)

регион/угол наклона 
площадки зима весна лето осень

Сочи (43.6° с.ш.)

горизонтальная 35–55 84–167 185–207 54–130

вертикальная 68–77 78–87 86–114 98–120

Москва (55.7°с.ш.)

горизонтальная 3–35 79–161 130–167 17–83

вертикальная 26–58 105–108 101–109 39–87

Петрозаводск (61° с.ш.)

горизонтальная 2–20 67–141 101–167 8–57

вертикальная 3–41 102–120 98–114 14–68

таблица 1 – Параметры высотных БЛА

БЛА/параметр взлетная масса, 
кг

размах,  
м

площадь крыла,  
м2

высота полета, 
м

целевая нагрузка, 
кг

длительность 
полета

БЛА с солнечной энергоустановкой
«Helios» 930 75.3 186.6 30000 180

«Pathfunder Plus» 315 36.3 87.12 30000 50
«Zephyr» 53 22.5 40 20000 2.5 336 часов

«Solar Eagle» (проект) 1800 120 600 30000 400 5 лет
«Solara 50»(проект) 160 50 100 21000–24000 32 5 лет
«Solara 60»(проект) 350 60 200 21000–24000 100 5 лет

БЛА с ТРДД
«Global Hawk 4B» 14500 40 60 20000 1340 36 часов

солнечная 
батарея

вторичный  
источник 

электропитания

контроллер 
двигателя

контроллер 
заряда-разряда

эл. 
двигатель

бортовая 
сеть

фотоэлектрические 
преобразователи

аккумуляторная 
батарея

воздушный 
винт

контроллер СБ

день

но
чь
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Поскольку  потери  энергии  солнечного  излучения 
в атмосфере являются важнейшим фактором в опре-
делении  располагаемой  мощности  на  борту  СБЛА, 
увеличение высоты полета с этой точки зрения весьма 
полезно. Примеры суточного (лето), на высотах 0 км и 
20 км, и суммарного месячного изменения интенсив-
ности  солнечного  излучения  на  горизонтальной  по-
верхности для широты Сочи показаны на рисунке 4.

а

б

рисунок 4. Изменение суточной (а) и суммарной месяч-
ной (б) мощности солнечного излучения

2.2. Атмосферные условия
Полет на больших высотах сопряжен с преодоле-

нием некоторых сопутствующих проблем, связанных 
с изменением параметров земной атмосферы по вы-
соте (рисунок 5).

рисунок 5. Характеристики  атмосферы в диапазоне вы-
сот полета СБЛА

Зависимость параметров атмосферы от высоты по-
лета  регламентируется  ГОСТ  4401-81  «Атмосфера 
стандартная».
Температура  воздуха.  Зависимость  температуры 

от  высоты полета может  быть  описана  следующим 
выражением:

Т=Т0–0.0065Н при H<11000 м;
Т=Т0–70 К при 11000 м <H<20000 м;
Т=Т0–0.001Н при 20000 м <H<30000 м.
Для  высот  полета  20–25  км  характерны  низкие 

температуры (около –57°С, 220 К), которые отрица-
тельно  сказываются на работе оборудования и кон-
струкции атмосферного спутника. При таких низких 
температурах  значительно  снижается  эффектив-
ность/емкость аккумуляторных батарей, что требует 
температурной  стабилизации  отсеков  с  аккумуля-
торами на  уровне,  соответствующем максимуму их 
эффективности.  Низкая  температура  положительно 
сказывается только на эффективности ФЭП: на вы-
соте 30 км эффективность возрастает на 10%.
Скорость ветра. С ростом высоты полета скорость 

струйных  течений  изменяется  от  максимальной  на 
высоте  10  км до минимальной на  высоте  20–25  км 
(порядка 2–3 м/с). С этой точки зрения такая высо-
та  полета  наиболее  благоприятна  для  длительных 
полетов.
Плотность воздуха ρ связана с температурой T и дав-

лением p уравнением состояния газа 
RT
p

 , , где R – 

универсальная газовая постоянная (287.053 Дж∙кг-1К-1), 
и уменьшается по высоте в соответствии с изменени-
ем температуры и давления. Изменение давления по 
высоте в соответствии с ГОСТ 4408-81 описывается 
выражением:

lg(p)=lg(p0)+5.25lg(T(H)/T0)  для  высот  полета 
11000 м;

lg(p)=lg(p0)–0.015H/T(H)  для  высот  11000  м  <H 
<20000 м;

lg(p)=lg(p0)–34lg(T(H)/T0)  для  высот  20000  м  <H 
<30000 м.
На  высоте  30  км  плотность  атмосферы  в  67  раз 

меньше плотности на уровне моря.
Вязкость  воздуха.  С  увеличением  высоты  по-

лета  изменяется  вязкость  воздуха,  динамическая 

с)Па(
2

3






ST

TS     и  кинематическая  )/( см
  , , 

где  βS и  S – эмпирические коэффициенты  Сатер-
лэнда.
Изменение  вязкости  приводит  к  преобладанию 

сил  вязкости  между  слоями  воздуха,  обтекающего 
СБЛА,  над  инерционными  силами  частиц  воздуха. 
Формальной  мерой  соотношения  между  инерцион-
ными и вязкими силами в обтекающем СБЛА потоке 
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является число Рейнольдса 


 abV 
Re , ,  характери-

зующее состояние пограничного слоя крыла и такие 
параметры, как точка перехода ламинарного погран-
слоя в турбулентный, точка отрыва погранслоя, силы 
трения и давления, определяющие суммарные аэро-
динамические силы на СБЛА.
Например, в процессе полета СБЛА «Helios» число 

Re изменяется от 2400000 на уровне моря до 240000 
на  высоте  30000  м.  Такой  диапазон  Re  охватывает 
зону ламинарного течения в погранслое (до 200000), 
переходный  режим  (200000–500000),  зону  турбу-
лентного обтекания (свыше 500000). Соответственно 
качественно изменяются и аэродинамические харак-
теристики СБЛА. На рисунке 6 показано изменение 
аэродинамического  качества  СБЛА  в  горизонталь-
ном полете на высотах 0–25 км, которое обусловле-
но  изменением  коэффициента  сопротивления  из-за 
уменьшения  Re.  С  уменьшением  Re  уменьшается 
и величина Cymax.

рисунок 6. Изменение аэродинамического качества гори-
зонтального полета при увеличении высоты полета

3.  Выбор проектных  
параметров СБЛА
Изменение параметров атмосферы, главным обра-

зом плотности, влечет за собой увеличение потреб-
ной для полета электрической мощности

,потр.эл 


PVN  

 где P – тяга воздушного винта; V – скорость полета; 
∑η – суммарные потери преобразования электриче-
ской мощности в механическую в цепочке «контрол-
лер двигателя–двигатель–воздушный винт» (см. ри-
сунок 3).
Принимая во внимание выражения:

;
аэрK

GP   ;2
ySC

GV


  λ=l2/S ,

где G=mg – вес СБЛА; 
x

y

C
C

K аэр     –  аэродинамиче-
ское  качество;  ρ  –  плотность  воздуха;  S – несущая 

площадь СБЛА; l – размах крыла; λ – удлинение кры-
ла; 

S
GG 

 
  – удельная нагрузка на площадь, получим 

следующие выражения для потребной электрической 
мощности:
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 Мощность, потребная для горизонтального полета, 

определяется  весом,  аэродинамическим  совершен-
ством  (через  аэродинамический  коэффициент мощ-

ности 
x

y

C
С 2

3

 
  и через удлинение крыла λ), нагрузкой на 

крыло G ,  , высотой полета (через плотность воздуха ρ), 
совершенством всего тракта преобразования солнеч-
ной энергии в механическую энергию движения ЛА 
(∑η). С ростом высоты полета мощность, потребная 
для горизонтального полета СБЛА, растет, как пока-
зано на рисунке 7.
Располагаемая  мощность  определяется  интенсив-

ностью  солнечного  излучения  εc,  кпд  ФЭП  ηФЭП  и 
площадью солнечных батарей SСБ, которые, в основ-
ном расположены на крыльях СБЛА и покрывают не 
всю поверхность СБЛА:

Nр=ηФЭП∙εc∙SСБ, SСБ=kп∙S,  где  kп –  коэффициент  по-
крытия конструкции СБЛА элементами ФЭП.

рисунок 7. Изменение относительной величины потреб-
ной и располагаемой мощности от высоты полета H

Так, летящий на высоте 10 км летательный аппарат, 
из-за уменьшения плотности воздуха с 1.225 кг/м3 до 
0.413 кг/м3 (несмотря на уменьшение силы гравита-
ции на 0.3%), требует на 71% больше мощности, чем 
для полета над уровнем моря. На высоте 25 км, при 
плотности воздуха 0.04 кг/м3 и меньшей на 0.7% гра-
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витации, требуемая мощность в 5.33 раза выше, чем 
на уровне моря. Располагаемая мощность солнечного 
излучения растет с ростом высоты из-за уменьшения 
потерь в атмосфере.
Итак, полет этого класса ЛА в силу вышеуказанных 

причин происходит на большой высоте (20–30 км) и 
на малой скорости, при этом несущая площадь опре-
деляется  не  столько  требованиями  осуществления 
полета, сколько требованиями получить достаточное 
количество электрической энергии с учетом эффек-
тивности  преобразования  падающего  излучения  в 
бортовую электроэнергию. Анализ выражений (1), а 
также статистический анализ параметров существу-
ющих СБЛА позволяет выявить область проектных 
параметров СБЛА, характерных для этого класса ЛА 
как носителя целевой аппаратуры. Это:
1.  Удельная нагрузка на несущую площадь G=mg/S, 

Н/м2.
2.  Удельная мощность Nпотр /m0, Вт/кг.

3.  Аэродинамическое качество  .
x

y
аэр С

С
  

 

4.  Коэффициент мощности  .
2

3

x

y
N C

C
K   

 5.  Удлинение крыла λ=S/ba.
6.  Число Re.

7.  Относительная масса целевой нагрузки  .
0m

mm н
н   

 Рассматриваемый  вид СБЛА,  как  видно  из  табли-
цы 3, значительно отличается от традиционных БЛА 
по нагрузке на крыло, удельной мощности, числу Rе.
На рисунке 8 показано типичное соотношение от-

носительных масс элементов для СБЛА «Solara 50», 
«Solara 60», «Zephyr» и БЛА «Global Hawk». Как сле-
дует  из  диаграммы,  большая  длительность  полета 
БЛА «Global Hawk» с турбореактивным двигателем 
достигается ценой уменьшения относительной мас-
сы  целевой  нагрузки  за  счет  большого  количества 
топлива. Доля топлива в общей массе БЛА «Global 
Hawk»  больше  доли  массы  энергетического  обору-
дования  (солнечные  батареи+аккумуляторы)  СБЛА 
«Solara 50», «Solara 60» и сопоставимо с относитель-

ной массой энергетического оборудования «Zephyr», 
имеющего ФЭП на аморфном кремнии с эффектив-
ностью 10%.

рисунок 8.  Соотношение масс  основных  элементов  для 
различных БЛА

Важным  направлением  проектных  исследований, 
цель  которых  –  увеличить  длительность  полета  до 
нескольких  лет,  является  создание  аэродинамиче-
ских схем, позволяющих увеличить количество при-
нимаемой  фотоэлементами  солнечной  энергии  при 
одновременном  уменьшении  потребных  энергоза-
трат СБЛА. Это нестандартное требование, не встре-
чающееся в большой авиации, приводит конструкто-
ров к нестандартным компоновкам СБЛА, например 
таким, как показаные на рисунках 1 и 9.

рисунок 9.  «Энергособирающая»  компоновка  СБЛА 
(DARPAs-Vulture, 2014)

таблица 3 – Характерные проектные параметры различных СБЛА

БЛА/параметр уд. нагрузка,
Н/м2

уд. мощность,
Вт/кг

аэродинамическое 
качество удлинение число Re 

(min–max)

отн. масса 
целевой 
нагрузки

«Helios» 50 20 40 30 240000–2400000 0.2
«Pathfunder Plus» 40 30 25 15 200000–2000000 0.2

«Zephyr» 15 7.5 25 14 180000–1000000 0.05
«Solar Eagle» 
(проект) 30 22 30 25 400000–5000000 0.2

«Solara 50» 
(проект) 16 7.5 30 25 280000–2000000 0.2

«Solara 60» 
(проект) 17 7.5 30 20 400000–3000000 0.3

БЛА с ТРДД
«Global Hawk» 2200 80 30 25 10×106÷50×106 0.1

ПРОБЛЕМы СОзДАНИЯ ПСЕВДОСПуТНИКОВ – ВыСОТНыХ АТМОСфЕРНыХ 
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Это  направление  неразрывно  связано  с  поиском 
оптимальных  проектных  и  конструктивно-техно-
логических решений, обеспечивающих макси маль-
но  возможное  повышение  весового  и  аэродинами-
ческого  совершенства  ЛА  на  данном  техническом 
уровне.
Рассматриваемый  вид  СБЛА,  как  видно  из  ри-

сунков  1  и  9,  значительно  отличается  от  традици-
онных ЛА,  что  приводит  к  следующим  проектным 
проблемам/задачам:

разработка/оптимизация  аэродинамических  -
форм СБЛА, обеспечивающих, с одной стороны, 
максимально  возможную  наработку  солнечной 
энергии фотоэлементами, а с другой его макси-
мальную аэродинамическую эффективность при 
малых Re;
разработка  компоновок  и  конструктивно- -
технологических  решений  СБЛА,  обеспечи-
вающих  его  максимальную  весовую  эффек-
тивность  (<800  г/м2)  при  малых  нагрузках  на 
крыло (20–100 Н/м2) и приемлемых аэроупругих 
характеристиках;
обеспечение необходимых характеристик устой- -
чивости и управляемости в условиях всего диа-
пазона  эксплуатационных  режимов  полета  и  с 
учетом  больших  деформаций  СБЛА,  обуслов-
ленных стремлением снизить массу конструкции 
планера;
создание  бортовых  систем  (управления,  связи,  -
навигации и др.) с низким энергопотреблением и 
необходимой целевой эффективностью;
разработка организационно-технологических ре- -
шений для серийного изготовления СБЛА, обе-
спечивающих их изготовление с гарантированно 
повторяющимися характеристиками.

4.  Общая схема оптимального 
проектирования СБЛА
Проектирование  любого  ЛА,  как  известно,  пред-

ставляет  собой  некоторое  формализованное  или 
неформализованное  преобразование  директивных 
данных,  определяющих  ТЗ  на  проектирование  но-
вого ЛА и являющихся для проектанта неконтроли-
руемыми, в конечную совокупность данных, которые 
конкретизируют  проектируемый  ЛА  и  режимы  его 
функционирования и являются искомыми.
Задача  оптимального  проектирования  сводится, 

как правило, к выбору и созданию ЛА, наилучшего 
в смысле принятого показателя эффективности

.),(min),( yxFyxF
Yy

  
 В  этой  модели  общего  вида  совокупности  исхо-

дных и искомых данных отражаются в виде некото-
рых  элементов  x и  y  соответственно.  Математиче-
ским эквивалентом выбора наилучшего ЛА является 
минимизация показателя эффективности F(x, y). При 
этом все  элементы множества Y являются допусти-
мыми (т.е. удовлетворяют комплексу условий и огра-
ничений, наложенных на параметры проектируемого 
ЛА), а наилучшее значение показателя F однозначно 
задает наилучший вариант ЛА среди допустимых.
Соответствующая этой процедуре схема представ-

лена на рисунке 10.
Поскольку целью создания атмосферных спутников 

является обеспечение возможности несения целевой 
аппаратуры в течение длительного времени (годы) в 
широком диапазоне географических зон, характери-
зуемых  географической широтой, показателями  эф-
фективности СБЛА могут быть:

пространственно-временная область по - крытия D;
масса целевой аппаратуры  - mЦА;
взлетная масса СБЛА  - m0.

рисунок 10. Общая схема оптимального проектирования
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Процедура  выбора  оптимального  облика  СБЛА 
в  этом  случае  заключается  в  поиске  совокупности 
характерных конструктивных параметров, максими-
зирующих область покрытия и относительную массу 
целевой аппаратуры при минимальной взлетной мас-
се СБЛА.
При этом успешное решение комплексной пробле-

мы выбора оптимального облика СБЛА в целом воз-
можно лишь на основе создания специальных меж-
дисциплинарных моделей облика ЛА такого класса и 
экспериментальных исследований широкого спектра 
научно-технических  задач/проблем  (аэродинамики, 
аэроупругости, прочности, устойчивости и управляе-
мости и т.д.).
Отметим здесь принципиальную особенность меж-

дисциплинарной модели облика СБЛА.

5.  Междисциплинарная модель  
облика СБЛА
Междисциплинарная  модель  облика  любого  тех-

нического  объекта  отражает  принцип  целостности 
материального  объекта  (сумма  частей  должна  быть 
равна целому) и физические принципы целенаправ-
ленного  функционирования  (принцип  преобразова-
ния энергии в полезную работу, принцип механиче-
ского перемещения груза и т.п.). Объединение таких 
принципов в модели и позволяет синтезировать це-
лостный объект конкретного целевого назначения.
Применительно к традиционным ЛА первый прин-

цип обычно моделируется условием существования 
или массового баланса, второй – системой уравнений 
движения ЛА  как  материального  тела  переменного 
состава и совокупностью условий, характеризующих 
целевое назначение аппарата.
При моделировании же облика СБЛА условие су-

ществования определяется двумя взаимосвязанными 
условиями:
1. Условие массового баланса:

,,1
01 m

mmm i
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i
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 где mi – массы отдельных агрегатов СБЛА:
mпл (S) – масса планера;
mСБ(SСБ) – масса солнечных батарей;
mакк (Nпотр) – масса аккумуляторов;
mдв (Nпотр) – масса двигательной установки;
mца – масса целевой аппаратуры;
m0 – взлетная масса.

2. Условие энергетического баланса:
Nрасп(SСБ, ηФЭП, NС)≥Nпотр,
где Nрасп – располагаемая мощность бортового ис-

точника после преобразования принимаемой солнеч-
ной радиации в электрическую энергию;

NС – мощность солнечного излучения, которая 
зависит  от  времени  суток,  года,  погодных  условий, 
ориентации БЛА;

Nпотр – потребная для полета СБЛА мощность;
Nпотр (m0, Vп, S, аэродинамика)=Nдв+Nборт+Nца;
Nдв(m0, Vп, аэродинамика) –  мощность,  потре-

бляемая двигательной установкой (1);
Nца, Nборт  –  мощности,  потребляемые  целевой 

аппаратурой и бортовым оборудованием;
S – площадь поверхности СБЛА;
Sсб – площадь солнечных батарей.

Множество  параметров  облика,  определяющих 
приведенные критерии, может быть следующим:

m0 – полная (взлетная) масса;
S – площадь аэродинамических поверхностей;
μк – удельная масса конструкции;
μсб – удельная масса солнечных батарей;
ηФЭП – эффективность солнечных элементов;
еак – удельная емкость накопителей;
mца – масса целевой аппаратуры;
kаэр – аэродинамическое качество;
Vп – скорость полета;
H – высота полета;
ACx – аэродинамическая схема.

Выбор параметров облика СБЛА подвержен есте-
ственным ограничениям, определяемым доступным 
техническим  уровнем материалов,  технологий. Эти 
ограничения  ограничивают  и  область  достижи-
мых летных заданий. Проведенный в работах (High 
Altitude Long Endurance UAV…, 2007; Baldock N., 
Mokhtarzadeh-Dehghan M.R.,  2006)  анализ  возмож-
ностей  СБЛА,  созданных  на  техническом  уровне 
ЛА Helios HP01  (15-летней давности), показал,  что 
круглогодичный полет СБЛА невозможен при любой 
массе  полезной  нагрузки.  Для  полета  на  широтах 
45–50°,  даже  без  полезной  нагрузки,  необходимый 
суточный  баланс  энергии  на  СБЛА  был  возможен 
только с марта по сентябрь.
Однако, благодаря полученному в предыдущие де-

сятилетия опыту и прогрессу в развитии технологий 
СБЛА главным образом в создании сверхлегких кон-
струкций,  накопителей  электроэнергии, ФЭП стало 
возможным  создание  СБЛА  с  действительно  уни-
кальными  характеристиками  по  высоте  и  длитель-
ности полета. Это проекты «Solar Eagle» (Boeing) и 
«Solara» (Titan Aerospace) (см. таблицу 1).
Поэтому при создании СБЛА проектно-системные 

и конструктивно-технологические решения должны 
быть направлены:

на  увеличение  принимаемой  фотоэлементами  -
солнечной  энергии  путем  разработки  нестан-
дартных компоновок ЛА;
на увеличение располагаемой мощности за счет  -
уменьшения  потерь  в  каждом  элементе  самой 
энергосистемы;
на уменьшение потребных энергозатрат  за  счет  -
повышения  весового  и  аэродинамического  со-
вершенства ЛА, а также путем поиска оптималь-
ных проектных параметров и режимов полета.

ПРОБЛЕМы СОзДАНИЯ ПСЕВДОСПуТНИКОВ – ВыСОТНыХ АТМОСфЕРНыХ 
БЕСПИЛОТНыХ ЛЕТАТЕЛьНыХ АППАРАТОВ НА СОЛНЕЧНОй эНЕРГИИ
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6.  Проектный облик СБЛА 
«Альбатрос – МАИ»
Реализация процедуры выбора оптимального обли-

ка СБЛА показала, что для полета СБЛА с полезной 
нагрузкой 20% от взлетной массы на широтах 40–55° 
и  высотах  20000 м  продолжительностью несколько 
лет основные компоненты планера и  силовой уста-
новки должны иметь следующие характеристики:

аэродинамическое качество 35–40; -
удельная мощность солнечных батарей <24%; -
удельная  емкость  аккумуляторных  батарей  -
<400 Вт∙ч/кг;
эффективность электродвигателей >90%; -
эффективность  винта  на  крейсерском  режиме  -
>85%;
удельная масса конструкции планера <0.8 кг/м - 2;
удельная масса солнечных панелей <0.8 кг/м - 2.

Как  видно,  все  основные  характеристики  и  пара-
метры  СБЛА,  способного  эффективно  выполнять 
поставленные  целевые  задачи,  находятся  на  верх-
ней  границе  технического  совершенства  компонент 
СБЛА.  Это  и  объясняет  необходимость  оптимиза-
ции облика СБЛА, т.к. требуется «выжимать» все из 
достигнутых  технических  возможностей  путем  их 
оптимального сочетания.
На  основании  вышеизложенного  подхода  в  СКБ 

МАИ проведена оценка оптимального облика и раз-
работан  проект  СБЛА,  способного  осуществлять 
длительные полеты на высоте 20000 м в географиче-
ской зоне 42–58° с.ш.
Общий вид СБЛА «Альбатрос – МАИ» представ-

лен на рисунке 11, проектные параметры приведены 
в таблице 4.

рисунок 11. СБЛА «Альбатрос – МАИ»

Самолет  снабжен  4-мя  электродвигателями  мощ-
ностью 4×500 Вт. В крейсерском режиме двигатель-
ная  установка  потребляет  1000  Вт  электроэнергии, 
получаемой от бортовой системы электроснабжения 
на основе ФЭП с эффективностью 24%.
СБЛА  «Альбатрос  –  МАИ»  может  нести  целе-

вую  нагрузку  массой  до  25  кг,  например,  оптико-
электронный  блок  с  датчиком  видимого  и  ИК-
диапазонов, ретрансляционную аппаратуру связи.

заключение
1.  Проведен  анализ  некоторых  существующих 

конструкций СБЛА, определены диапазоны измене-
ния характерных проектных параметров.
2.  Описаны  внешние  условия  функционирования 

СБЛА и их влияние на облик СБЛА.
3.  Приведены соотношения, определяющие основ-

ные проектные параметры СБЛА.
4.  Описана процедура оптимального проектирова-

ния СБЛА и приведен возможный облик СБЛА, по-
зволяющего  реализовать  длительный  полет  (более 
года) на высоте 20000 м.
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таблица 4 – Характеристики СБЛА «Альбатрос – МАИ»

тип СБЛА взлетная 
масса, кг

размах, 
м

площадь крыла, 
м2

потолок, 
м

масса целевой 
нагрузки, кг

длительность 
полета

скорость полета  
на высоте 0/20 км,

м/с
«Альбатрос – 
МАИ» (проект) 150 30 45 20000 25 более года 12/50
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Продемонстрирована возможность настройки 
модели абстрактной двигательной установки 
космического аппарата, разработанной авторами 
ранее при помощи трехстадийного метода 
декомпозиции. Представлено математическое 
описание настроек, в том числе нештатных 
ситуаций. Приведены примеры подпрограмм, 
реализующих рассмотренные модификации, 
и результаты моделирования.
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Tuning of simulation model of  
an abstract spacecraft propulsion  
system is demonstrated.  
The model was early designed by the authors  
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Mathematical formulation of different  
adjustments including failures is presented.  
Simulation results and code samples  
with adjustments implementation are given.
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введение
В процессе разработки и эксплуатации космических 

систем (КС) широко используется математическое и, 
в частности, имитационное моделирование. Имита-
ционная  модель  (ИМ)  представляет  собой  компью-
терную программу, которая рассчитывает выходные 
параметры КС как динамической системы. На этапе 
проектирования КС при помощи ИМ производится 
численное  экспериментирование  в  целях  анализа  и 
оценки функционирования различных вариантов КС 
в заданных условиях. На этапе подготовки к летно-
конструкторским испытаниям с помощью ИМ произ-

водятся проверки алгоритмов и методик управления, 
бортовой  документации,  программы  полета,  также 
тренировки  персонала.  В  течение  сопровождения 
полета с помощью ИМ осуществляется верификация 
разработанного детального плана полета, а в случае 
возникновения  нештатных  ситуаций  (НШС)  –  про-
верка  корректности и  эффективности принятых  ре-
шений (Соловьев В.А. и др., 2009).
Для разработки моделей различных вариантов КС и 

для имитации НШС производится процесс настрой-
ки  базового  варианта  ИМ,  т.е.  внесение  в  модель 
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изменений  –  регулировок,  соответствующих  осо-
бым  условиям  функционирования  или  особой  кон-
фигурации КС. Регулировки представляются в виде 
числовых или логических параметров. Как правило, 
в  силу  недостатка  исходных  данных  о  величинах 
параметров  КС,  неточного  представления  о  проис-
ходящих физических процессах и взаимном влиянии 
элементов КС,  разброса параметров при изготовле-
нии деталей и деградации компонентов оказывается 
невозможным предусмотреть все необходимые регу-
лировки на этапе проектирования модели.
Поскольку имитационная модель КС, как и любая 

модель  в  принципе,  описывает  только  те  объекты 
и  явления,  которые  были  предусмотрены  при  раз-
работке,  актуальной  становится  задача  добавления 
регулировок  по  мере  необходимости,  причем  такая 
модификация  модели  должна,  во-первых,  произво-
диться  за  возможно  меньшее  время  и,  во-вторых, 
минимизировать вероятность появления алгоритми-
ческих ошибок.
В работе (Петров Д.С., 2014) был проведен краткий 

анализ некоторых известных концепций имитацион-
ного  моделирования,  рассмотрены  их  достоинства 
и  недостатки,  в  частности  относящиеся  к  настрой-
ке модели, а также предложен оригинальный метод 
разработки настраиваемых имитационных моделей, 
основанный на трехстадийной декомпозиции. Пред-
полагается, что изложенный метод позволяет добав-
лять в модель не предусмотренные ранее регулиров-
ки быстрее и корректнее, чем другие перечисленные 
концепции моделирования.
С помощью трехстадийного метода декомпозиции 

была  разработана  модель  абстрактной  двигатель-
ной  установки  (ДУ)  космического  аппарата  (КА), 
включающая математическое описание и алгоритмы 
для  расчета  параметров  компонентов,  фрагментов 
и объектов-связей.
В  данной  работе  демонстрируется  возможность 

добавления  в  предложенную в  (Петров Д.С., 2014) 
модель ДУ различных регулировок в соответствии с 
изложенным методом моделирования. Набор регули-
ровок модели выбирался на основании технической 
документации  транспортных  кораблей  «Союз»  и 
«Прогресс»,  а  также известной литературы см., на-
пример (Челомей В.Н. и др., 1978; Беляев Н.М. и др., 
1988).

1. Модель двигательной установки
1.1. Описание двигательной установки
ДУ предназначена для построения ориентации КА 

и  сообщения  ему  импульса  по  командам  системы 
управления  (СУ).  Построение  ориентации  произ-
водится  при  помощи шести  двигателей малой  тяги 
(ДМТ), сообщение импульса – с помощью маршево-
го двигателя (МД).

Пневмогидросхема ДУ приведена на рисунке 1. То-
пливная пара подается под давлением в ДМТ и МД 
из топливных баков БО и БГ. Каждый топливный бак 
разделен на жидкостную и газовую полости при по-
мощи  эластичной  мембраны.  Подсистема  наддува 
осуществляет подачу рабочего тела в газовые поло-
сти баков БО и БГ под давлением, заданным харак-
теристикой редуктора РД. Предусмотрены обратные 
клапаны  КОо,  КОг.  Наддув  блокируется  управляе-
мым клапаном ЭКН. Управляемые клапаны ЭКО1-2, 
ЭКГ1-2 обеспечивают подачу топлива в МД и ДМТ.

рисунок 1.  Пневмогидросхема  ДУ,  рассмотренная  в  
(Пет ров Д.С., 2014)

Для контроля функционирования ДУ установлены 
датчики давления ДБН, ДН, ДБГ, ДБО, ДМГ, ДМО, 
как показано на рисунке 1. Сигналы датчиков посту-
пают в СУ.
Поддержание температуры ДМТ в заданном диапа-

зоне обеспечивается при помощи электрических на-
гревателей (ТЭН), интегрированных в конструкцию 
двигателей. Управление ТЭН ДМТ производится из 
СУ.
Схема деления ДУ приведена на рисунке 2.

рисунок 2.  Схема  деления  ДУ,  рассмотренная  в  
(Пет ров Д.С., 2014)

Абстрактная  ДУ,  приведенная  в  (Петров Д.С., 
2014), имеет типовое устройство. Реальные ДУ, ис-
пользующие жидкое топливо, состоят из аналогич-
ного  набора  элементов:  управляемых,  обратных, 
редукционных  клапанов,  топливных  баков,  дви-
гателей,  датчиков  (см.,  например,  устройство  ДУ 
межорбитального  космического  буксира  «Фрегат», 
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приведенное в  (Александров Л.Г. и др., 2014)). Мо-
дели реальных ДУ могут быть созданы аналогично 
модели  рассмотренной  абстрактной  ДУ  с  исполь-
зованием  разработанной  библиотеки  стандартных 
подпрограмм.

1.2. Краткое описание метода моделирования
Изложенный в (Петров Д.С., 2014) метод исполь-

зует  трехстадийную  структурную  декомпозицию 
модели: на первом этапе – разбиение на компоненты 
(модели составных частей исходного объекта) в со-
ответствии со схемой деления КА вплоть до уровня 
элементов; на втором – разделение компонентов, со-
ответствующих  уровню  элементов  схемы  деления, 
на  модели  реальных  деталей  (простых  моделей  – 
ПМ) и на последнем – разделение ПМ на фрагмен-
ты. ПМ является моделью детали элемента  (напри-
мер,  железного  болта  или  электрического  медного 
кабеля),  а  фрагмент  ПМ  описывает  участие  ПМ  в 
определенном  физическом  взаимодействии  (напри-
мер,  электрическом  или  механическом).  Такая  де-
композиция позволяет раздельно рассматривать мо-
дели  элементов,  схему  определенных  физических 
взаимодействий (ФВ) в целом, а также связи между 
различными ФВ. Пары ПМ могут соединяться друг с 
другом с помощью объектов-связей. Каждый объект-
связь обеспечивает передачу значений параметров от 
одного ПМ другому.
Каждый компонент содержит набор интерфейсных 

и внутренних ПМ. Интерфейсные ПМ соединяются 
с  интерфейсными  ПМ  других  компонентов,  а  вну-
тренние описывают поведение прототипа компонен-
та.  Компоненты  уровня  элементов  схемы  деления 
соединяются в компоненты более высоких уровней – 
модели подсистем и систем.
Каждый  фрагмент  описывается  набором  корот-

ких уравнений, связывающих параметры ПМ, кото-
рые соответствуют определенному ФВ. Каждая ПМ 
представляется  уравнениями  агрегированных фраг-
ментов, каждый из которых относится к своему ФВ, 
и уравнениями, связывающими параметры, соответ-
ствующие различным ФВ. Каждый компонент, агре-
гирующий ПМ, объекты-связи и компоненты низше-
го уровня иерархии, при необходимости дополняется 
уравнениями,  определяющими  зависимости  между 
параметрами перечисленных объектов.
Вся  модель  в  итоге  описывается  системой  урав-

нений  логических,  нелинейных  алгебраических  и 
дифференциальных первого порядка. На базе пере-
численных уравнений разрабатываются подпрограм-
мы, вычисляющие для явных уравнений параметры, 
а для неявных – невязки (см. ниже). Представленная 
таким образом система решается с помощью извест-
ных алгоритмов.

1.3. Моделирование двигательной установки
Для  моделирования  ДУ  в  работе  (Петров Д.С., 

2014)  были  разработаны модели ФВ –  интеракции, 
включая  объекты-связи  и  классы фрагментов. Спи-
сок  интеракций  и  классов  фрагментов  приведен 
в таблице 1.

таблица 1 – Классы фрагментов
интеракция сокращение класс фрагмента

командно-сигнальная Ки
Кп

источник/приемник
передатчик

пневматическая Пб
Пп

баллон
проводник газа

гидравлическая Гу
Гп

узловая точка
проводник жидкости

тепловая
Та
Тк
Тр

аккумулятор тепла
контактный  

тепловой проводник
радиационный  

тепловой проводник

электрическая Эу
Эр

узел
резистор

Под  проводником  газа  или  жидкости  подразуме-
вается элемент, обладающий пропускной способно-
стью к указанному типу вещества. Примером прово-
дника газа или жидкости является трубопровод или 
клапан.
Были  разработаны  также  следующие  классы 

компонентов:
баллон; -
датчик давления газа; -
управляемый клапан; -
редукционный клапан; -
обратный клапан; -
сигнальный провод; -
топливный бак; -
датчик давления жидкости; -
жидкостный электроклапан; -
узел жидкостной магистрали; -
маршевый двигатель; -
ДМТ. -

Структура модели ДУ  была  предложена  в  работе 
(Петров Д.С., 2014) и приведена на рисунке 3.
Алгебраические уравнения, связывающие параме-

тры фрагментов  yj, j=1…n  ,  могут  иметь  явный  (1) 
и неявный (2) вид:

yk =f ( t, y1…yk-1, yk+1…yn ),  (1)

F ( t, y1…yk-1, yk, yk+1…yn )=0.  (2)
Для уравнений вида (1) были разработаны подпро-

граммы, вычисляющие значения yk. Корни уравнений 
вида (2) находились численно с помощью специаль-
ных  методов,  для  чего  были  разработаны  подпро-
граммы, вычисляющие значения невязки
Δyk=F ( t, y1…yk-1, yk, yk+1…yn ).  (3)

НАСТРОйКА МОДЕЛИ ДВИГАТЕЛьНОй уСТАНОВКИ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  
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В систему входят также дифференциальные урав-
нения вида

ẏk =f ( t, y1…yk-1, yk, yk+1…yn ).  (4)
Система алгебраических уравнений вида  (1) и  (2) 

разрешалась численно при помощи алгоритма Брой-
дена см. (Van de Rotten B. и др., 2003), численное ин-
тегрирование  дифференциальных  уравнений  вида 
(4) производилось методом Эйлера.

2. Настройка модели
Трехстадийный  метод  декомпозиции  позволяет 

производить настройку модели в широких пределах. 
Так,  например,  модификация  модели  течения  жид-
кости по трубопроводам для учета  гидроударов по-
требует всего лишь замены расчетных подпрограмм 
класса  фрагмента  «Гп».  Описанная  модификация 
позволит  использовать  модель  ДУ  для  нахождения 
слабых мест  гидравлической  аппаратуры. Такая  за-
дача решается, например, в работе (Аристов В.П. и 
др., 2012).
Рассмотренная  модификация,  однако,  выходит  за 

пределы  этой  статьи.  В  данной  работе  рассматри-
вается  моделирование  следующих  специальных 
ситуаций:
1. Непрохождение команды на включение ДМТ1.
2. Неоткрытие или незакрытие клапана ЭКО1.
3. Нерасчетная тяга ДМТ1.
4. Нерасчетная проводимость клапана ЭКО1.
5. Нерасчетная характеристика датчика ДБГ.
6. Утечки из пневмо- и гидромагистралей.
7. Незакрытие редуктора наддува РД.

8.  Нештатная  характеристика  обратного  клапана 
КОо.
9.  Учет  зависимости  удельного  импульса  и  тяги 

ДМТ от температуры.

2.1. Виды регулировок
2.1.1. Блокировки
Для простейших регулировок модели по аналогии 

с языками описания релейно-контактных схем – см., 
например, (Петров И.В., 2004) были предусмотрены 
следующие возможности:
1.  Блокировка  параметров  фрагментов,  ПМ  или 

компонентов.  В  каждый  объект  была  добавлена 
структура  данных  типа  «список»  (list),  содержащая 
имена заблокированных параметров. Для этих пара-
метров результаты вычисления правых частей урав-
нений  (1),  (3) и  (4) игнорировались. Пример струк-
туры данных, описывающей блокировку параметров 
фрагмента класса «Пб», см. (Петров Д.С., 2014), по-
казан на в листинге 1.
2.  Блокировка  всех  параметров  фрагмента,  ПМ 

или  компонента.  В  некоторых  случаях  оказывается 
полезной возможность блокировки всех параметров 
фрагмента, ПМ или компонента одновременно. Для 
этого в каждом объекте был предусмотрен специаль-
ный признак блокировки. Пример описания объекта 
«БН» с таким признаком приведен в листинге 2.
В разработанной модели блокировка всех параме-

тров  объекта  обозначала  также  рекурсивную  бло-
кировку всех параметров агрегированных объектов. 
Так, в приведенном в листинге 2 примере подразуме-

рисунок 3. Структура модели ДУ
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3.  Блокировка  передачи  параметра  объектом-
связью.  Была  предусмотрена  возможность  блоки-
ровать  передачу  объектом-связью  параметров  с 
заданными  именами.  Пример  описания  приведен 
в листинге 3.

листинг 3. Описание блокировок объекта-связи

4.  Блокировка  передачи  всех  параметров,  пере-
даваемых объектом-связью. Ввод такой блокировки 
идентичен  исключению  объекта-связи  из  модели. 
Пример описания такой блокировки приведен в ли-
стинге 3.
С помощью перечисленных способов были реали-

зованы регулировки, рассмотренные в п.п. 1 и 2 спи-
ска специальных ситуаций.

2.1.2. Изменение значений параметров
Регулировки, рассмотренные в п.п. 3–5, были реа-

лизованы путем изменения значений существующих 
параметров модели:

нерасчетная  тяга  ДМТ1  моделировалась  путем  -
увеличения  проводимости  клапана  пуска  горю-
чего.  Для  моделирования  изменялось  значение 
параметра ДМТ1.ρг.
нерасчетная  проводимость  клапана  ЭКО1  зада- -
валась  с помощью изменения  значения параме-
тра ЭКО1.ρо.
нерасчетная характеристика датчика ДБГ задава- -
лась с помощью изменения значений параметров 
ДБГ.α и ДБГ.β.

2.1.3. Утечки
Для реализации регулировок, рассмотренных в п. 6 

списка  специальных  ситуаций,  в  компонент  «ДУ» 
были  добавлены  дополнительные ПМ,  содержащие 
фрагменты классов Гп и Пп. Данные ПМ являются 
моделями  отверстий  в  трубопроводах,  соедините-
лях  и  баллонах.  Агрегированные  фрагменты  при-
соединялись с одной стороны к Гу и Пб компонен-
тов подсистемы наддува и с другой стороны – к Гу и 
Пб, агрегированных в специальные ПМ компонента 
«вселенная». Схема модели утечки из баллона «оН» 
приведена на рисунке 4. Остальные утечки модели-
ровались аналогично.

листинг 1. Описание блокировок параметров

листинг 2.  Блокировка  всех  параметров  компонента 
«БН»

вается,  что  параметры  ПМ  «A»  компонента  «БН», 
так же как и параметры фрагмента класса «Пб» ПМ 
«A», являются заблокированными, поскольку забло-
кирован содержащий эти объекты компонент «БН».

НАСТРОйКА МОДЕЛИ ДВИГАТЕЛьНОй уСТАНОВКИ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  
С ИСПОЛьзОВАНИЕМ ТРЕХСТАДИйНОГО МЕТОДА ДЕКОМПОзИцИИ



85

1.2015

2.1.4. Модификация классов
Для  реализации  регулировок,  рассмотренных  в 

п.п.  7–9,  были  модифицированы  классы  компонен-
тов  «редукционный  клапан»,  «обратный  клапан»  и 
«ДМТ».  Перечисленные  классы  компонентов  были 
разработаны  в  работе  (Петров Д.С., 2014);  краткое 
их  описание,  а  также  описание модификаций,  при-
ведено в таблице 2.

2.2. Результаты моделирования
На  рисунке  5  приведены  результаты  моделирова-

ния РД с учетом негерметичности. В момент време-
ни t1 давление в объеме «оН» достигло величины p0 
(см. таблицу 2), однако вследствие негерметичности 
РД не закрылся. Наддув был отключен в момент вре-
мени t2 по команде из СУ на закрытие клапана ЭКН, 
когда значение pоН достигло p1. После закрытия ЭКН 
давление pоН выросло до значения p*, поскольку газ 
из объема «оВ» перетекал в БО и БГ через негерме-
тичный РД.

рисунок 5. Рост давления в «оН» при негерметичности РД

На  рисунке  6  приведены  результаты  моделирова-
ния КОо с характеристикой, предложенной в табли-
це  2.  При  первоначальном  наддуве  величина  ρКОо 
достигла некоторого, близкого к нулю, значения ρнач. 

Затем по командам СУ были открыты ЭКО1, ЭКГ1, 
включился МД. На графике, приведенном на рисунке 
6, отрезками I и II показано изменение величины ρКОо 
после  включения МД  до  значения  ρ*,  характерного 
для работы МД. Через некоторое время по командам 
СУ клапаны ЭКО1 и ЭКГ1 были  закрыты, МД вы-
ключился. Изменение величины ρКОо после отключе-
ния МД показано отрезками III и IV.

рисунок 6. Изменение ρКОо при наддуве и последующей 
работе МД

На  рисунке  7  приведены  результаты  моделирова-
ния  ДМТ.  СУ  обеспечивала  включение  ТЭН  ДМТ 
при TДМТ<T1 и выключение при TДМТ>T2. При выклю-
ченном ТЭН ДМТ охлаждался за счет излучения. Ра-
бота ДМТ приводила к его нагреву. При моделиро-
вании предполагалось, что работа ДМТ происходит 
путем выдачи импульсов с заданной скважностью в 
интервале времени t1<t<t2. Темп падения температу-
ры ДМТ в зависимости от скважности импульсов по-
казан на рисунке 7; для сравнения приведен график 
изменения температуры без включения ДМТ. Вместе 
с температурой ДМТ изменялся его УИ v в интервале 
[v1,v2] , как показано на рисунке 7.

рисунок 4. Структура модели утечки из баллона «оН»
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таблица 2 – Модифицированные классы компонентов

ПМ доп. 
парам. расчетные формулы

«редукционный клапан» («РД»)

Моделирует элемент «проводник газа», поддерживающий постоянное давление p0 на выходе. Для этого в зависимости от выходно-
го давления изменяется величина проводимости ρ. Включает дополнительную расчетную формулу, обеспечивающую изменение ρ.

Модификация включает задание проводимости ρз в закрытом состоянии клапана.

A: Пп
p0

Δp
ρо, ρз

вспомогательная: δp=p0–A.p2

 














pp
pp

p
ppA









 0

0

,
,

,
.

о

зоз

з

 

«обратный клапан» («КОо», «КОг»)

Моделирует элемент «проводник газа», поддерживающий разницу давлений между входом и выходом δp не ниже заданной 
величины Δp1. Для этого изменяется величина проводимости ρ. Включает дополнительную расчетную формулу,  
обеспечивающую изменение ρ.

Модификация включает задание характеристики ρ(δp) с гистерезисом. Гистерезис получается путем сдвига характеристики ρ(δp) 
на величину ±Δpг. Знак «+» соответствует росту δp, т.е. открытию клапана, а «–» – падению δp, т.е. закрытию клапана.

A: Пп

ρ0

Δp1

Δp2

Δpг

   















2

21

1

о

121о

,
,

,0
.

pp
ppp

pp
ppppA







  

вспомогательные: δp=A.p1–A.p2,

г11 ppp  , г22 ppp    

«ДМТ» («ДМТ1» … «ДМТ6»)

Гп A и B изменяют величину проводимости ρ от нуля до ρг и ρо соответственно в зависимости от наличия сигнала на 
Ки C. Давление на контактах «2» A и B равно p и соответствует рабочему давлению в камере сгорания ДМТ.  
Расход A.q и B.q и последующее сгорание топливной пары приводит к созданию реактивной тяги f с удельным импульсом  
(УИ) v и нагреву ДМТ: F.T1 устанавливается равным температуре горения топливной пары Te. ДМТ может также разогреваться 
от ТЭН K, интегрированного в конструкцию. При этом Та K является моделью массивного корпуса ДМТ, запасающего 
и отдающего тепло. Значение температуры Та K передается в Ки D и далее в СУ для контроля. Эр K также нагревает Та K  
в случае наличия тока K.I. ТЭН включается по признакам, приходящим из СУ в Ки E: при E.b=1 H.ρ становится равным ρ*,  
в итоге через цепь H-J-K начинает протекать ток. За счет радиационного излучения, моделируемого с помощью Тр G,  
корпус ДМТ постепенно охлаждается.

Модификация включает задание зависимости тяги и УИ ДМТ от температуры. Тяга изменяется как вследствие изменения УИ,  
так и из-за увеличения текучести компонентов топлива. Задаются номинальная температура T0, начальное значение УИ v0  
и тяги f0, а также скорость роста тяги и УИ с температурой f1, v1.

A, B: Гп
C, D, E: Ки

F: Тк
G: Тр
H: Эр
J: Эу

K: Эр+Та

ρ*
ρг, ρо

Te

v
α, β
ρe

f
v0, v1

f0, f1









1.,
0.,0

.
г bC

bC
A


  









1.,
0.,0

.
о bC

bC
B


  









1.*,
0.,0

.
bE
bE

H


  









1.,
0.,.

.
e

2
1 bET

bETF
TF  

D.b=α K.T+β
A.p2=p
B.p2=p

∆p=(A.q+B.q)/ρe-p
f0=vpρe

v=v0+v1 ∆T
f=f0+f1 ∆T

вспомогательная:
∆T=K.T-T0

НАСТРОйКА МОДЕЛИ ДВИГАТЕЛьНОй уСТАНОВКИ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  
С ИСПОЛьзОВАНИЕМ ТРЕХСТАДИйНОГО МЕТОДА ДЕКОМПОзИцИИ



87

1.2015

рисунок 7. Изменение температуры и удельного импуль-
са ДМТ

заключение
ИМ  применяются  для  информационного  обеспе-

чения управления полетом КА на различных этапах 
работы. При подготовке и во время полета требуется 
осуществлять  модификацию  модели  КА.  Ценность 
метода имитационного моделирования, используемо-
го при разработке модели КА, во многом определяет-
ся трудозатратами, необходимыми для последующей 
модификации модели.
Трехстадийный  метод  декомпозиции  позволяет 

вносить  разнообразные  регулировки  в модель. При 
этом, в отличие от существующих методов, вручную 
модифицируются  только  структура  модели  и  под-
программы,  реализующие  расчетные  формулы  не-
обходимых  элементов,  а  объединение  всех  элемен-
тов модели в общую программу осуществляется при 
помощи  стандартных  алгоритмов. Метод позволяет 
повысить  надежность  программного  обеспечения 
модели  путем  повторного  использования  разрабо-
танных алгоритмов, упростить анализ адекватности 
и  модификацию ИМ  вследствие  открытой  структу-
ры модели, обеспечить интероперабельность за счет 
формализованного  взаимодействия  компонентов,  а 
так же дорабатывать модель до уровня адекватности, 
необходимого для решения различных задач, путем 
модификации лишь небольшой части используемых 
алгоритмов.  Формализованное  представление  эле-
ментов ИМ и связей между ними открывает возмож-
ность для создания универсальных пакетов имитаци-
онного моделирования.
Эффективность  имитационного  моделирования 

ограничивается точностью модели, в частности точ-
ностью исходных данных, доступных при разработ-
ке.  При  недостатке  исходных  данных  следует  при-
менять  алгоритмы  идентификации,  основанные  на 
сравнении телеметрической информации (ТМИ) КА 
и соответствующих значениях, формируемых моде-
лью. Идентификация позволит определить набор ре-
гулировок, необходимых для повышения адекватно-

сти модели  для  эффективного  решения  конкретной 
задачи управления полетом КА.
Как правило, для КА на этапе разработки опреде-

ляется  набор  регулировок,  описывающий  допусти-
мые  отклонения  и  нерасчетные  ситуации,  причем 
каждая  такая  регулировка  характеризуется  одним 
или несколькими параметрами. Реализация этого на-
бора регулировок открывает возможность для авто-
матической  идентификации  КА,  заключающейся  в 
определении  предусмотренных  в  модели  числовых 
значений путем сравнения данных ТМИ и  соответ-
ствующих параметров модели.
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тация (5–7 строк), ключевые слова (5–6 слов) на русском языке и на английском языке;

– основной текст;
– список литературы.

6. Рукопись статьи предоставляется в одном экземпляре, напечатанном на принтере на одной стороне стандартного 
листа формата А4.
7. Набирать текст необходимо в MS Word 2003, используя стандартные шрифты Times New Roman, размер – 14, 

интервал – полтора. Поля со всех сторон – 25 мм.
8. Для набора формул следует использовать встроенный редактор формул Microsoft Equation 3.0. Формулы набира-

ются латинским алфавитом, размер шрифта 11. Нумеруются только те формулы, на которые есть ссылки в тексте.
9. Все используемые буквенные обозначения и аббревиатуры должны быть расшифрованы. Размерность величин 

должна соответствовать системе СИ.
10.  Элементы списка литературы должны содержать фамилии и инициалы авторов, полное название работы. Для 

книг указывается место издания, издательство, год издания, количество страниц. Для статей – название журнала или 
сборника, год выпуска, том, номер, номера первой и последней страниц. 
11. Рисунки и графики оформляются в цветном изображении, должны быть четкими и не требовать перерисовки. 

Шрифт текста в иллюстративном материале Arial Reg, со строчных букв (кроме названий и имен).
12. Таблицы должны быть пронумерованы, иметь краткое наименование, межстрочный интервал в наименовании 

таблицы одинарный, выравнивание по ширине страницы. Текст в таблице печатается со строчных букв, без полужир-
ного начертания.
13. К статье следует приложить диск с файлами:

– сформированной статьи;
–  рисунков, графиков (выполняются в форматах jpeg или tiff с разрешением не менее 300 dpi и размером не более 

формата А4);
– фотографий авторов (размер фотографий не менее 10×15);
– сведений об авторах.

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

Консультации по правильному оформлению подаваемых материалов Вы можете получить у сотрудников редакции 
по тел.: 8 (495) 575-55-63.
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Нашему журНалу исполнилось 5 лет. 
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