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Луна-24
9 августа 1976 года

первая доставка на Землю образцов 
лунного грунта, взятых с глубины 

около 2 метров.

завершение советской 
лунной программы

1966 1976



2018 2019 2020
проект Луна-25

Луна-ГЛоб
Луна-26
Луна-РесуРс/оа

Луна-27
Луна-РесуРс/Па

тип миссии посадочная орбитальная посадочная

конфигурация  
аппарата

ракета-носитель Союз-2.1б Союз-2.1а Союз-2.1б

схема посадки прямая прямая/адаптивная

отрабатываемые 
технологии

базовые технологии 
мягкой посадки 

высокодетальная 
съемка Луны,  
связь с посадочными 
средствами

высокоточная 
и безопасная посадка, 
модернизированная ДУ, 
связь с оА, радиомаяк

основные  
цели и задачи:
развертывание  
программы  
исследования  
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режиме образцов вещества 
планеты и её спутников;
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Р е д а к ц и о н н а я  с т а т ь я

5 0  з а п у с к о в  р о с с и й с к о г о  « Ф Р е г а т а »

28 марта 2015 года из Гвианского космического центра (космодром Куру) российскими ракетой космического на-
значения «СОюЗ-СТб» (ГРКЦ «ПРОГРЕСС») и межорбитальным космическим буксиром «ФРЕГАТ»  
(НПО имени С.А. Лавочкина) успешно осуществлен запуск двух европейских навигационных спутников «ГАЛИЛЕО».

Наши европейские партнеры проявили большой интерес к новому межорбитальному буксиру «ФРЕГАТ» 
с момента его создания. По сравнению с аналогами он обладает преимуществами по удельным массово-
энергетическим характеристикам (коэффициент массового совершенства, компактность, удельный импульс). 
Может осуществлять до 20 включений двигательной установки в космосе. Отличается высокой надежностью.

В феврале и марте 2000 года были успешно проведены летно-конструкторские испытания межорбитального 
космического буксира (МКБ) «ФРЕГАТ» (по терминологии ракетно-космической техники – разгонного блока).

Уже в июле и августе того же года по заказу Европейского космического агентства нами с помощью «ФРЕГАТА» 
выведены на рабочие высокоэллиптические орбиты попарно четыре научных спутника «КЛАСТЕР-2». У них была 
сложная история.

Первая попытка запуска в космос была предпринята в 1996 году с помощью европейской ракеты-носителя 
«АРИАН-5» тяжелого класса. Ракета потерпела аварию на 39-й секунде полета. Новый запуск, по мнению наших 
европейских коллег, можно было поручить только высоконадежной и высокоэффективной ракетно-космической 
технике.

Нередко ракеты-носители не обеспечивают высокую точность выведения полезной нагрузки на опорную орбиту, 
и одна из основных задач разгонного блока – компенсировать эту ошибку, затем доставить спутник в заданную 
точку пространства как можно точнее. С этой задачей уже на первом штатном пуске (выведение КА «КЛАСТЕР-2») 
«ФРЕГАТ» успешно справился. Ракета-носитель не доработала по обеспечению заданной скорости около 100 м/с.

Почему так важна заключительная точность выведения КА на рабочую орбиту? Известно, что спутники работают 
на различных, строго определенных орбитах (геостационарных, солнечно-синхронных и др.) в заданных точках. 
В случае отклонения спутник довыводится до заданного места с помощью бортовой двигательной установки.  
На такую незапланированную операцию тратится некоторый запас топлива, необходимый для полноценного вы-
полнения спутником целевой задачи.

При выведении европейского космического аппарата «МАРС-ЭКСПРЕСС» была обеспечена точность выведе-
ния, вдвое превышающая заданную, позволившая значительно сэкономить топливо на коррекцию орбиты пере-
лета станции к планете. Это позволило провести дополнительные маневры у Марса, увеличив эффективность про-
водимых исследований, и повысить знания о планете, ее атмосфере и космическом пространстве.

Незаменим «ФРЕГАТ» при выведении на орбиты космических астрофизических обсерваторий. «РАДИО АСТРОН» 
работает на высокоэллиптической орбите с высотой апогея около 300 тысяч километров. В ближайшей перспек-
тиве – запуск обсерватории «СПЕКТР-РГ» в точку либрации l2 (впервые в России) на расстоянии 1,5 миллиона 
километров от Земли. Кстати, данные обсерватории также созданы в НПО имени С.А. Лавочкина.

Достижения в области микроэлектроники, вычислительной техники, миниатюризации конструкции, служебных 
и целевых систем позволили создавать малоразмерные космические аппараты, по эффективности, не уступаю-
щие полноразмерным, созданным еще 10–15 лет назад. Используемые ракеты-носители способны выводить в 
космос на опорные орбиты десятки тонн полезного груза. Естественно в таких условиях желание за один запуск 
вывести на рабочие орбиты несколько спутников. Это могут осуществить практически все разгонные блоки.

Особенностью «ФРЕГАТА» при выполнении такой операции является способность развести аппараты на прин-
ципиально различные орбиты. Например, при запуске метеоспутника «МЕТЕОР-М» № 2 было осуществлено вы-
ведение еще шести спутников на три существенно различные орбиты.

«ФРЕГАТ» выполняет также важное международное требование по незасорению космического пространства, 
переходя, после выполнения главной задачи, на орбиту захоронения или на траекторию затопления в океане.

Мировым рекордом для межорбитального космического буксира «ФРЕГАТ», впрочем, как и для ракеты «СОюЗ», 
является его запуск с трех космодромов – Байконур, Плесецк, Куру и в скором времени с четвертого – Восточного. 
Уникальностью «ФРЕГАТА» является также возможность работать с носителями различных классов – «СОюЗ», 
«ЗЕНИТ» и «АНГАРА-А5».

К настоящему времени «ФРЕГАТОМ» успешно выведено на различные высокоэнергетические орбиты и отлет-
ные траектории около 110 космических аппаратов, высокоэффективная и надежная работа МКБ обеспечивает 
России лидирующее положение в мире на таком высокотехнологичном и коммерчески прибыльном деле, как 
рынок пусковых услуг.
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В статье представлены некоторые виды 
атмосферных спускаемых аппаратов, форма 
которых изменяется на различных участках полета. 
Обозначены преимущества таких аппаратов 
перед аппаратами, имеющими неизменную форму 
от момента выведения в космос до момента 
посадки на поверхность планеты. Показано, что 
при использовании трансформируемых спускаемых 
аппаратов имеется возможность расширить круг 
решаемых задач.

Ключевые слова: космический аппарат;  
спускаемый аппарат; форма аппарата; 
трансформация; надувное тормозное устройство; 
лобовой экран; аэродинамические характеристики; 
гибкая тепловая защита.

The article presents some types  
of the descent planetary vehicles, the shape  
of which varies at different flight phases.  
The advantages of such vehicles over the vehicles  
of unchangeable form from the moment  
of injection till touchdown are shown. It is also  
shown that at using of transformable descent  
vehicles the opportunity occurs to widen  
the scope of tasks of entry, descent and landing  
onto planets’ surfaces.

Key words: spacecraft;  
descent vehicle; vehicle shape;  
transformation; inflatable breaking device;  
front shield; aerodynamic parameters; 
 flexible thermal protection.

введение
По мере развития космической техники возрастает 

сложность технических и научных задач, решаемых 
космическими аппаратами (КА).
К  числу  подобных  технических  задач  относятся 

следующие:
создание  крупногабаритных  элементов КА  (ан- -
тенн  космических  радиотелескопов,  солнечных 
батарей,  солнцезащитных  экранов  космических 
телескопов,  рабочих  поверхностей  солнечных 
парусов,  ферменных  конструкций  и  штанг  для 
выносных элементов КА и др.);

разработка систем аэродинамического торможе- -
ния КА в разреженных и плотных слоях атмос-
феры для последующей посадки на поверхность 
исследуемой  планеты,  доставки  грузов  с  орби-
тальных пилотируемых станций и т.д.

Актуальной  задачей,  в  связи  с  чрезмерным  засо-
рением  околоземного  космического  пространства, 
является  и  управляемое  возвращение  на  Землю от-
работавших ресурс техногенных объектов.
Из-за  значительных  рабочих  размеров  элементов 

КА,  перечисленных  выше,  их  размещение  под  го-
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ловным обтекателем (ГО) ракеты-носителя  (РН) за-
труднено  или  невозможно. Для  решения  указанной 
проблемы  используются  разворачиваемые  в  полете 
элементы КА.
К  настоящему  времени  накоплен  некоторый  опыт 

создания  КА  с  разворачиваемыми  после  выведения 
элементами  конструкции.  Достаточно  назвать  КА  с 
раскрываемыми в космосе солнечными батареями или 
космический  радиотелескоп  проекта  «СПеКтР-Р», 
несущий на борту десятиметровый рефлектор (Аста-
вин А.С. и др., 2014), состоящий из центрального зер-
кала и 27 лепестков жесткой конструкции, разворачи-
ваемых после вывода КА на орбиту.
Известно  о  создании  зарубежными  специалиста-

ми радиоантенны надувной конструкции диаметром 
30 м, весом 100 кг, укладываемой в объем около 1 м3 
(Gordon Veal et al., 1995).
Целесообразно использовать развертываемые эле-

менты и в конструкции аппаратов для посадки на пла-
неты с атмосферой (Алексашкин С.Н. и др., 2012).

1.  Схема конструкции 
трансформируемых  
спускаемых аппаратов
Эффективное торможение СА в атмосфере плане-

ты осуществляется за счет аэродинамической формы 
аппарата  и  его  габаритных  размеров.  Габаритные 
размеры аппаратов ограничены доступной зоной по-
лезной нагрузки под головным обтекателем, а также 
компоновкой КА. В связи с этим для реализации эф-
фективного  торможения  СА  в  атмосфере  целесоо-
бразно  применять  трансформируемые  аппараты  и, 
в частности, развертываемые лобовые экраны (ЛЭ).
Эффективность формы и размеров спускаемого ап-

парата определяется величиной его баллистического 
параметра (отношением массы аппарата к произведе-
нию коэффициента  аэродинамического  сопротивле-
ния на площадь сечения миделя аппарата), который 
определяет способность СА к торможению.
Чем  ниже  значение  баллистического  параметра, 

тем выше способность аппарата к торможению в ат-
мосфере (ниже нагрузка на мидель при движении). то 
есть для двух спускаемых аппаратов с одинаковыми 
аэродинамическими  формами  (равными  коэффици-
ентами аэродинамического сопротивления), одинако-
выми массами  и  меньшим  баллистическим  параме-
тром (меньшей нагрузкой на мидель) будет обладать 
аппарат с большей площадью сечения миделя.
Особенно  актуально  применение  развертываемых 

аэродинамических поверхностей для использования 
в атмосферах планет с низкой плотностью.
Одним из вариантов раскрывающегося ЛЭ объек-

та, движущегося в атмосфере, может служить экран 
надувной  конструкции.  такой  экран  представляет 

собой  наполненную  газом  замкнутую  герметичную 
оболочку.  Эта  оболочка  состыковывается  с  предна-
значенным  для  спуска  в  атмосфере  объектом  и  об-
разует его аэроупругое тормозное устройство (АтУ). 
При выведении АтУ находится под обтекателем РН 
в  сложенном  положении,  а  непосредственно  перед 
фазой  аэродинамического  торможения  переводится 
в развернутое положение.
Принципиальная схема СА с надувным тормозным 

устройством представлена на рисунке 1.

1 – контейнер полезной нагрузки;  
2 – жесткая часть ЛЭ с системой наддува АтУ;  
3 – развернутое рабочее положение основного АтУ;  
4 – размещение дополнительного АтУ с системой наддува.
рисунок 1.  Принципиальная  схема  трансформируемого 
СА с АтУ

Спускаемый  аппарат  осесимметричной  формы 
с аэроупругими тормозными устройствами представ-
ляет собой транспортный контейнер 1, опирающийся 
на носовую жесткую часть 2 ЛЭ СА с системой над-
дува  основного АтУ. После  наполнения  газом  обо-
лочки АтУ ЛЭ принимает заданную форму и зани-
мает объем 3 окружающего пространства. В донной 
части  транспортного контейнера 1 размещается до-
полнительное тормозное устройство 4 (дополнитель-
ное АтУ или парашют), обеспечивающее заданную 
скорость посадки на поверхность планеты.
В зависимости от задачи, выполняемой такими СА, 

их АтУ могут иметь форму конуса, сферы, сфериче-
ского сегмента и различные размеры.

1
2

3

3

4
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2.  Исследовательский зонд 
«ПеНетрАтОр» проекта «МАрС-96»
Идея использования АтУ надувной конструкции – 

надувного тормозного устройства (НтУ) – для спуска 
аппарата в разреженной атмосфере впервые в миро-
вой практике была реализована в НПО им. С.А. Ла-
вочкина  при  разработке  исследовательского  зонда 
«ПеНетРАтОР»  КА  «МАРС-96»  (Алексеев А.К. и 
др., 1996; Bogdanov V.V. et al., 1997; Pichkhadze K.M. 
et al., 1997).
Зонд  «ПеНетРАтОР»  представлял  собой  зао-

стрённое  цилиндрическое  тело  с  конической  хво-
стовой частью, закрытой полусферической крышкой 
(рисунок 2а). В объеме под крышкой могла быть раз-
мещена парашютная система (ПС) или АтУ с систе-
мой  наполнения.  Хвостовой  конус  с  углом  раство-
ра  90°  имел  основание  диаметром  0,8  м.  На  борту 
КА «МАРС-96» размещались два зонда «ПеНетРА-
тОР» (рисунок 2б).
Спуск зонда на поверхность Марса с заданной ско-

ростью проникновения в грунт, равной около 80 м/с, 
можно было реализовать тремя способами:

при диаметре хвостового конуса, равного 0,8 м,  -
установить  на  всей  поверхности  зонда  усилен-
ную тепловую защиту и вводить в действие пара-
шютную систему при скорости полета, соответ-
ствующей числу Маха М≈7. Однако этот вариант 

невозможно  реализовать  из-за  отсутствия  соот-
ветствующих ПС (до настоящего времени реаль-
но можно использовать ПС только при М˂2,5);
выполнить жесткий хвостовой конус диаметром  -
2 м, что позволило бы несколько уменьшить мас-
су тепловой защиты, и ввести в действие ПС при 
скорости полета, соответствующей М≈2. Однако 
в этом случае невозможно было разместить под 
обтекателем ракеты КА «МАРС-96» с двумя зон-
дами «ПеНетРАтОР»;
присоединить  к  жесткому  хвостовому  конусу  -
диаметром  0,8  м  АтУ,  разворачиваемое  перед 
входом в атмосферу до размера 2,3 м, а при до-
стижении дозвуковой скорости полета ввести до-
полнительное АтУ диаметром 3,8 м, являющееся 
продолжением конуса основного АтУ.

Конфигурации зонда «ПеНетРАтОР» третьего ва-
рианта приведена на рисунке 3.
Использование  этого  варианта  позволило  разме-

стить на  борту КА «МАРС-96»  два  зонда и  умень-
шить массу теплозащиты поверхности зонда. Кроме 
того,  схема спуска  зонда «ПеНетРАтОР» с приме-
нением двухкаскадного НтУ выгодно отличается от 
спуска с применением ПС для второго этапа тормо-
жения за счет простоты развертывания в атмосфере 
Марса,  меньшего  числа  и  однотипности  необходи-
мых функциональных команд на ввод всей системы 
торможения в действие.

 а  б

а – зонд «ПеНетРАтОР»; б – КА «МАРС-96».
рисунок 2. Исследовательский зонд «ПеНетРАтОР» с НтУ КА «МАРС-96»

ТРАНСФОРМИРуЕМыЕ АППАРАТы, СПуСКАЕМыЕ В АТМОСФЕРАХ ПЛАНЕТ
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3.  Спускаемые аппараты – 
демонстраторы возможности 
спуска в атмосфере с тормозными 
устройствами надувной конструкции
Следующим примером конструкции СА с АтУ наду-

вной конструкции может служить спускаемый аппарат 
«ДеМОНСтРАтОР», разработанный в 1999–2000 гг. 
в НПО им. С.А. Лавочкина для летных испытаний в 
условиях  спуска  из  космоса  на  поверхность  Земли, 
трансформации которого представлены на рисунке 4.
Этот СА представлял собой хвостовую часть зонда 

«ПеНетРАтОР» с сохранением конструкции и раз-
меров НтУ. Масса «ДеМОНСтРАтОРА» составляла 
147 кг, НтУ – 33,3 кг.
Полости  оболочек  обоих  каскадов  сообщались 

трубами-газоходами,  и  при  раскрытии  2-го  каскада 
газ свободно перетекал в полости его оболочки.
Лётные  испытания  СА  «ДеМОНСтРАтОР-1» 

были проведены в 2000 году при квалификационных 
испытаниях межорбитального космического буксира 
(МКБ) «ФРеГАт» (Карпенко С. и др., 2000). Вход в 
атмосферу осуществлен  с  орбиты ИСЗ 600 км  тор-
можением связки МКБ+«ДеМОНСтРАтОР-1» с по-
мощью двигательной установки МКБ.
Отметим, что при разработке проекта СА «ДеМОН-

СтРАтОР» также было спроектировано и изготовле-
но надувное тормозное устройство – «Система спа-
сения» МКБ «ФРеГАт», показанное на рисунке 5.
Лобовой аэродинамический экран этой системы со-

держал жесткую часть диаметром 2 м, к кромке кото-
рой было присоединено основное НтУ с конической 
наружной  поверхностью  (угол  раствора  конуса  – 
120°),  имеющей  в  основании  диаметр  6 м. Продол-
жением основного НтУ служил 120-градусный конус 
дополнительного НтУ с размером в основании 14 м.
Система  предназначалась  для  безопасной  посад-

ки на  земную поверхность МКБ «ФРеГАт» массой 
около 1100 кг. Масса СА при входе в атмосферу со-
ставила около 2000 кг. Скорость входа в атмосферу 
Земли – 5,7 км/с.

Описанная  система являет  собой пример возмож-
ности использования НтУ для возвращения на зем-
ную поверхность  отработавших  ступеней и  разгон-
ных блоков РН после вывода КА в космос, которые 
(или  элементы  которых)  могут  быть  использованы 
повторно.
По результатам анализа телеметрической информа-

ции, полученной после посадки спускаемого аппара-
та, был сделан вывод о возможности реализации СА 
с НтУ при условии некоторой доработки конструк-
ции НтУ и его теплозащиты (Marraffa L. et al., 2000). 
В частности, для исключения возможности мгновен-
ной потери формы НтУ в случае его разгерметиза-
ции (что, по-видимому, и произошло при испытании 
СА  «ДеМОНСтРАтОР-1»)  было  принято  решение 
выполнять оболочку НтУ многосекционной, в виде 
набора  торов  разного  диаметра.  Замечания  были 
устранены  при  разработке  СА  «ДеМОНСтРАтОР-
2Р». Общий вид конструкции аппарата представлен 
на рисунке 6.

 а  б  в

а – транспортная конфигурация;  
б – конфигурация на участке основного торможения;  
в – конфигурация перед посадкой.
рисунок 3. Конфигурации зонда «ПеНетРАтОР»

а  – СА  с НтУ  в  сложенном  (транспортном)  положении; 
б – СА с развёрнутым основным (1-й каскад) и дополни-
тельным (2-й каскад) НтУ.
рисунок 4. СА с НтУ «ДеМОНСтРАтОР» на различных 
этапах полета

а

б
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Последующие летные испытания СА с НтУ серии 
«ДеМОНСтРАтОР» при входе в атмосферу с субор-
битальными  скоростями  были  проведены  в  2001, 
2002 и 2005 годах с ожидаемой посадкой на полигоне 
на Камчатке.
Первые два испытания оказались неудачными из-за 

нештатной работы используемой РН.
В последнем испытании СА  с НтУ «ДеМОНСт-

РАтОР-2Р» прошёл участок траектории спуска с пи-
ковой  тепловой  и  аэродинамической  нагрузками  и 
зону отсутствия радиовидимости из-за окружающей 
СА плазмы. После выхода из этой зоны связь с СА 
возобновилась, но спустя 23 секунды, на высоте око-
ло 46 км над Камчаткой, была потеряна по достовер-
но не выясненной причине  (Алексашкин С.Н. и др., 
2009).
Несмотря на отсутствие окончательного подтверж-

дения реализуемости  технологии  спускаемых  аппа-
ратов с НтУ, в НПО им. С.А. Лавочкина продолжа-
ются разработки СА с НтУ (Хартов В.В., 2011).

4.  Спускаемые аппараты с НтУ 
для исследований Венеры
Перспективным  проектом  для  исследований  осо-

бенностей атмосферы Венеры является проект, в ко-
тором предусматривается реализовать дрейф в верх-
них слоях атмосферы аэростатных зондов с научной 
аппаратурой (Воронцов В.А., 2008). На рисунке 7 по-
казан  общий  вид  КА  для  доставки  четырех  капсул 
с упакованными в их объеме аэростатами.

рисунок 5.  СА  «Система  спасения»  МКБ  «ФРеГАт» 
в сложенном и развернутом положениях основного и до-
полнительного НтУ

а

б

в

а – форма СА в транспортном положении;  
б – форма СА с развёрнутым основным НтУ перед  
входом в атмосферу и при спуске со сверхзвуковыми  
скоростями;  
в – форма СА с развёрнутым дополнительным НтУ 
на участке спуска с дозвуковыми скоростями.
рисунок 6.  Формы  СА  с  НтУ  «ДеМОНСтРАтОР-2Р» 
на различных участках полета

ТРАНСФОРМИРуЕМыЕ АППАРАТы, СПуСКАЕМыЕ В АТМОСФЕРАХ ПЛАНЕТ
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Конструкторская  проработка  проекта  показывает, 
что каждая из капсул при массе 190 кг должна иметь 
лобовой  экран  диаметром  0,85  м.  После  отделения 
капсул от КА они входят в атмосферу на высоте 130 км 
со скоростью 11 км/с и углом входа минус 15°.
К моменту  достижения  высоты планируемого  от-

деления  задней  крышки  капсулы,  равной  70  км 
(40-я секунда спуска), скорость капсулы снизится до 

уровня около 300 м/с, а на высоте 65 км – приемле-
мой для раскрытия тормозного парашюта и проведе-
ния операций по развёртыванию аэростатного зонда, 
до 200 м/с.
Интенсивное тепловое воздействие газового потока 

на поверхность капсулы при аэродинамическом тор-
можении (максимум – 30,3 МВт/м2)  длится 25 секунд 
и  заканчивается  на  высоте  около  75  км.  При  этом 
поверхностная плотность теплозащиты лобовой по-
верхности капсулы составит 48–52 кг/м2,  а боковой 
поверхности и крышки – 24,5–26,5 кг/м2.
если  же  к  жесткому  лобовому  экрану  присоеди-

нить НтУ диаметром 2,5 м по схеме, показанной на 
рисунке 8, то такая конструкция капсулы будет обла-
дать рядом следующих преимуществ по сравнению 
с описанной выше, а именно:

большей  динамической  и  статической  устойчи- -
востью  капсулы  при  аэродинамическом  тормо-
жении ввиду более смещенного назад положения 
центра давления аэродинамической силы;
достижением  скорости  спуска  капсулы,  прием- -
лемой  для  разворачивания  аэростата  и  равной 
200 м/с на высоте 78 км, что на 13 км выше, чем 
у капсулы без НтУ;
увеличенным запасом высоты и времени для раз- -
ворачивания и наполнения аэростата, поскольку 
спуск капсулы с НтУ с высоты 78 км до 67 км 
длится около 140  секунд  со  средней  скоростью 
около 80 м/с;
меньшей поверхностной плотностью теплозащи- -
ты лобовой поверхности НтУ – 6–7 кг/м2 и боко-
вой  поверхности  капсулы  –  от  7,5  до  9,0  кг/м2, 
тогда  как  плотность  теплозащиты  поверхности 
жесткой части ЛЭ капсулы составит 20–22 кг/м2. 
В результате масса капсулы может быть умень-
шена до 180 кг.

таким  образом,  приведённые  результаты  свиде-
тельствуют о преимуществах  торможения капсулы 
для доставки в атмосферу Венеры и развертывания 
аэростатного зонда, которые могут быть достигну-
ты  за  счёт  использования  в  конструкции  капсулы 
НтУ.

а – КА с четырьмя капсулами для доставки аэростатного 
зонда в атмосферу;  
б – капсула с упакованным аэростатным зондом.
рисунок 7. Вид КА и капсулы с аэростатным зондом для 
исследования атмосферы Венеры

а

б

рисунок 8. Вид капсулы для доставки аэростатного зонда 
в атмосферу Венеры, оснащённой НтУ

Æ 2500
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5.  Примеры использования 
технологии СА с НтУ для аппаратов 
легкой и сверхтяжелой массы
В монографии (Финченко В.С. и др., 2012) показано, 

что использование технологии СА с НтУ позволяет 
в некоторых случаях, например для СА «Радуга», до-
ставляющей  грузы  с МКС,  уменьшить  долю массы 
конструкции Мк в полной массе М спускаемого ап-
парата  (рисунок  9),  если  его  парашютную  систему 
заменить на НтУ. Это говорит о возможности увели-
чения массы полезной нагрузки СА или уменьшения 
веса аппарата.

рисунок 9.  Зависимость  доли  массы  конструкции  СА 
с НтУ в полной массе аппарата

Результаты этой оценки справедливы также и для 
СА  с  НтУ  малой  (20…100  кг)  и  средней  (400…
1000  кг)  массы.  Примером  этому  могут  служить 
результаты проектирования в НПО им. С.А. Лавоч-
кина малой метеорологической станции (ММС) для 
спуска на поверхность Марса. При полете такого СА 
в  космосе,  в  атмосфере  и  при  посадке  на  поверх-
ность Марса  его форма  испытывает  неоднократное 
изменение.
Последовательность трансформирования ММС при 

различных фазах полета показана на рисунке 10.
При  полете  в  космическом  пространстве  ММС 

имеет  компактную  конфигурацию,  обусловленную 
укладкой основного и дополнительного НтУ в транс-
портное  положение  (рисунок  10а).  Перед  входом  в 
атмосферу разворачивается основное НтУ с гибкой 
тепловой защитой, и ММС приобретает удобообте-
каемую форму (рисунок 10б) с увеличенным до 1 м 
миделевым сечением. После снижения скорости спу-
ска ММС ниже  звуковой  (М≈0,8)  выполняется  раз-
вертывание  дополнительного  НтУ  диаметром  2  м. 
Форма ММС в конце наполнения к моменту отделе-
ния основного НтУ иллюстрируется рисунком 10в.
Наконец,  на  рисунке  10г  показана  форма  поса-

дочного  устройства  ММС  после  сброса  основного 
НтУ с теплозащитой перед встречей с марсианской 
поверхностью.
Выбор описываемой конструкции ММС осущест-

влен по результатам проектных проработок СА раз-
личной конструкции и схем спуска:

аппарат с жесткими ЛЭ диаметром 0,55 м и за- -
дним кожухом (ЗК), под которым размещена ПС, 
связанная тросом с надувным амортизирующим 
устройством  (НАУ)  с  приборным  контейнером 
(ПК) внутри. ПС вводится в действие при М=1,5 
после вскрытия ЗК и сброса ЛЭ. После отделе-
ния от связи с ПС НАУ достигает посадочной по-
верхности, освобождает ПК, который с помощью 
специального механизма  переводится  в  нужное 
положение.  Схема  спуска  и  конструкция ММС 
этого  варианта  достаточно  сложна,  включает 
управление спуском, много функциональных ко-
манд,  а  ПК  должен  быть  оснащен  механизмом 
вертикализации;
к жесткому ЛЭ диаметром 0,55 м вышеописанного  -
аппарата присоединено НтУ основного торможе-
ния, доводящее диаметр тормозной поверхности 
до 0,75 м. Вместо ПС используется дополнитель-
ное НтУ диаметром 4 м, к которому после рас-
крытия  при  М=0,8  оказывается  подвешенным 
НАУ. Эта конструкция ММС и схема спуска об-
ладают недостатками предыдущей схемы;
аппарат с жесткими ЛЭ диаметром 0,75 м и ЗК,  -
под  которым  размещен ПК  удлиненной  цилин-
дрической  формы,  опирающийся  заостренным 
концом на ЛЭ. При достижении дозвуковой ско-
рости спуска ММС происходит вскрытие крыш-
ки ЗК, выпуск и развертывание НтУ диаметром 

 а б

 в г

а – форма ММС в транспортном положении и в космосе; 
б – форма ММС с развернутым НтУ на этапе основного 
аэродинамического торможения; в – форма ММС в момент 
ввода дополнительного НтУ; г – форма ММС на участке 
спуска перед посадкой на поверхность.
рисунок 10.  Последовательность  трансформирования 
формы ММС
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1,7 м. Далее проводится вывод ПК из-под ЗК и 
дальнейший  спуск  контейнера  на НтУ,  обеспе-
чивающем скорость спуска около 80 м/с. Эта ско-
рость достаточна для проникновения заостренно-
го конца ПК в марсианский грунт, что исключает 
надобность механизма вертикализации ПК.

По предварительной оценке, масса ММС описан-
ных конструкций 15…20 кг. Однако при более тща-
тельной  проработке  конструкции  ММС,  несущей 
полезную нагрузку 4 кг, масса СА с НтУ, трансфор-
мация  которой показана  на  рисунке  10,  определена 
равной 22,17 кг.
Наконец,  использование  технологии  СА  с  НтУ 

представляет собой эффективную альтернативу схе-
ме  доставки  посадочного  аппарата  (ПА)  –  жилого 
модуля пилотируемой экспедиции – на поверхность 
Марса с помощью реактивного торможения КА для 
снижения скорости подлета к Марсу (5700…7000 м/с) 

до скорости выхода на орбиту искусственного спут-
ника (3500…4700 м/с).
Проектирование такого КА показало (Finchenko V.S. 

et al.,  2007),  что  масса  его  может  составить  около 
70 тонн, включая массу ПС для спуска ПА и топли-
ва двигательной установки его мягкой посадки. если 
для снижения гиперболической скорости подлета КА 
к Марсу до скорости выхода на орбиту искусствен-
ного спутника использовать реактивное торможение 
КА, то для выработки тормозного импульса потребу-
ется дополнительно от 30 до 50 тонн топлива.
если же использовать аэродинамическое торможе-

ние в высоких слоях атмосферы Марса до скорости 
последующего схода с орбиты, то достаточно снаб-
дить КА крупногабаритным НтУ.
При  этом  НтУ,  общий  вид  которого  приведен  на 

рисунке 11, должно быть выполнено в виде 120-гра-
дусного конуса с затупленной по сфере носовой ча-
стью,  иметь  диаметр  около  23  м  и  присоединяться 
к  центральной  жесткой  части  лобового  экрана  КА 
диаметром 8 м.
При  использовании  парашютной  системы  тормо-

жения  при  спуске  и  двигателей  мягкой  посадки  на 
поверхность  Марса  ПА  необходимость  в  дополни-
тельном НтУ отпадает. По оценкам, масса НтУ та-
кого КА составит от 7 до 10 тонн вместо 30–50 тонн 
горючего  при  выборе  схемы  реактивного  торможе-
ния КА.

6.  Примеры использования 
технологии СА с НтУ 
для возвращения космических 
аппаратов с орбиты ИСЗ
Одним из актуальных и перспективных направле-

ний развития космонавтики является возвращение на 
Землю КА с орбит искусственных спутников Земли 
(ИСЗ). так,  например,  с помощью специальной  си-
стемы возвращения, включающей НтУ, можно осу-
ществлять мягкую посадку КА в случае его поломки, 
отказа отдельного узла или другой причины, привед-
шей к преждевременному выходу КА из строя.
Использовать НтУ можно также для спуска на Зем-

лю дорогостоящих спутниковых лабораторий после 
проведения ими исследовательских работ по схеме, 
показанной  на  рисунке  12.  Это  обеспечит  возмож-
ность повторного использования научного оборудо-
вания  и  некоторых  элементов  конструкции  возвра-
щенного аппарата.
С помощью НтУ может быть организована достав-

ка грузов с пилотируемых орбитальных станций на 
поверхность Земли  (Финченко В.С., Пичхадзе К.М., 
Иванков А.А., 2008), а также контролируемый спуск 
техногенного мусора с целью очистки околоземного 
космического пространства.

 
1 – жесткая носовая часть ЛЭ; 2 – НтУ; 3 – баллоны си-
стемы наддува НтУ; 4 – набор силовых лент; 5 – прибор-
ный контейнер НтУ; 6 – трубопровод системы наддува.
рисунок 11. Общий вид НтУ и КА для пилотируемой экс-
педиции на Марс
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Заметим, что одной из проблемных задач, обеспе-
чивающих возможность реализации технологии СА 
с НтУ,  является определение конструкции  системы 
гибкой  теплозащиты,  не  препятствующей  укладке 
НтУ  в  компактный  объем  и  раскрытию  в  рабочее 
положение.
Принципиально  эта  задача  решена:  в  НПО  им. 

С.А.  Лавочкина  определена  конструкция  гибкой 
системы  тепловой  защиты  НтУ  спускаемого  кос-
мического аппарата (Финченко В.С., Пичхадзе К.М., 
Алексашкин С.Н. и др., 2008; Финченко В.С., 2004) и 
имеется опыт её экспериментальной отработки (Зем-
лянский Б.А. и др., 2001; Finchenko V., 2004).
также  можно  отметить,  что  работа  российских 

специалистов над проектами спускаемых аппаратов 
с  аэродинамическим  экраном  надувной  конструк-
ции,  вероятно  пробудила  интерес  к  этой  теме  спе-
циалистов европы  и США,  о  чем  свидетельствуют 
начавшие  появляться  с  2003  года  соответствующие 
публикации в научных журналах и в Интернете.
так, например, в 2003 году на 54-м Международ-

ном астронавтическом конгрессе в Бремене  (Герма-
ния) специалистами фирмы «ОНВ-System AG» был 
сделан доклад (Detlef Wilde et al., 2003) о результатах 
работы над макетом НтУ проекта миссии EXOMARS 

по  доставке  на  поверхность Марса  марсохода.  Вес 
посадочного модуля составляет 450 кг. НтУ диаме-
тром 3 м обеспечивает безопасную скорость посад-
ки СА, в продолжение которой тепловая нагрузка не 
превысит 300 кВт/м2.
В  США  также  проявляется  интерес  к  разработке 

СА с НтУ. так, НАСА поручило Исследовательскому 
центру Лэнгли совместно с Аналитическим механи-
ческим обществом, фирмой «Дуглас» и другими пар-
тнёрами  разработать  макет  для  экспериментальной 
отработки  технологии СА  с НтУ в  рамках  проекта 
IRVE (Inflatable Re-Entry Vehicle Experiment) (Hughes 
Stephen J. et al., 2005; Moss James N. et al., 2006).
Специалисты США,  как  и  российские,  признают, 

что ЛЭ надувной конструкции обладают рядом пре-
имуществ перед традиционными жесткими тормоз-
ными экранами: экономится объем под обтекателями 
РН для размещения КА, повышается массовая доля 
полезной нагрузки, доставляемой на поверхность по 
эквивалентной  траектории  спуска,  практически  нет 
ограничений габаритов НтУ и др.
таким образом, использование трансформируемых 

спускаемых аппаратов нередко является единственно 
возможным вариантом реализации отдельных задач, 
в связи с чем необходима активизация работ в этом 
направлении космических технологий.

рисунок 12. Схема применения НтУ для возврата с орбит спутников или лабораторий с ценным оборудованием и резуль-
татами экспериментов

ТРАНСФОРМИРуЕМыЕ АППАРАТы, СПуСКАЕМыЕ В АТМОСФЕРАХ ПЛАНЕТ
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В статье рассмотрена задача оценки затухания 
ударной волны в преграде при взрыве на её 
поверхности заряда высокоэнергетического 
материала (взрывчатого вещества) и предложен 
алгоритм решения её с использованием 
общепризнанных в физике взрыва аналитических 
и полуэмпирических зависимостей.

Ключевые слова: заряд; высокоэнергетический 
материал (взрывчатое вещество);  
ударная волна; детонация.

The article covers a task of assessment  
of the shock wave attenuation in an obstacle at the 
explosion of high-energy material (explosive)  
charge on its surface and an algorithm  
of its solution is proposed using analytical and 
semiempirical dependencies universally  
recognized in explosion physics.

Key words: charge;  
high-energy material (explosive);  
shock wave; detonation.

При истечении продуктов детонации (ПД) в какую-
либо  среду  в  последней  всегда  образуется  ударная 
волна (УВ), а по продуктам детонации начинает рас-
пространяться либо отраженная УВ, либо волна раз-
режения – в зависимости от скачка давления на гра-
нице раздела «ПД – среда», т.е. от отношения π=px/pH 
(здесь pH – давление на фронте детонационной вол-
ны; pх – начальное давление на фронте УВ, образую-
щейся в среде) (Физика взрыва, 2002; Челышев В.П., 
1981; Орленко Л.П., 1964; Физика быстропротека-
ющих процессов,  1971). если π>1,  то  по продуктам 

детонации пойдет отраженная УВ, если же π<1, то в 
продуктах детонации возникает волна разрежения.
При любом режиме истечения на границе раздела 

выполняются условия неразрывности среды, в силу 
которых  давления  и массовые  скорости  на  границе 
раздела двух сред должны быть одинаковыми в обе-
их средах. Для расчета начальных параметров волн 
на границе раздела «ПД – среда» можно воспользо-
ваться зависимостями для ударной волны (или волны 
разрежения) в ПД и зависимостями для ударной вол-
ны  в  среде,  граничащей  с  детонирующим  зарядом, 
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т.е. в преграде. Для случая π<1 начальные параметры 
УВ в среде, в которую истекают ПД, при известном 
уравнении состояния этой среды полностью опреде-
ляются уравнениями:
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для среды.
Здесь ux – скорость перемещения границы раздела 

в начальный момент времени;
D  –  скорость  детонации  взрывчатого  веще-

ства (ВВ);
n – показатель изоэнтропы ПД (n ≈ 3);
p0c  –  начальное  давление  в  невозмущенной 

среде;
v0c, vx  –  удельные  объемы  среды  перед  и  за 

фронтом УВ  соответственно  (здесь  и  далее  индекс 
«с» относится к параметрам среды).
Следует отметить, что при расчете начальных па-

раметров УВ в воздухе или ином газе, а также в ва-
кууме  пользоваться  зависимостью  (1),  строго  гово-
ря, нельзя. Это объясняется тем, что при давлениях, 
меньших 2–3 ГПа, показатель n изоэнтропы для ПД 
нельзя считать постоянным и равным трем, как это 
было  сделано  при  выводе  формулы  (1).  такое  до-
пущение справедливо лишь в том случае, если раз-
ница между px и pH не превосходит двух-трех поряд-
ков. Этот случай реализуется в достаточно плотных 
средах (вода, грунт, полимеры и т.п.). Для этих сред 
уравнение  (1) характеризует процесс истечения ПД 
с удовлетворительной точностью.
При π>1 начальные параметры УВ в  среде,  в  ко-

торую  истекают  ПД,  при  известном  законе  сжи-
маемости  данной  среды  однозначно  определяются 
уравнением
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Dux


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   (3)

для ПД и уравнением (2) – для среды.
В  реальных  случаях  p0c<<px,  поэтому  уравнение 

(2) можно записать в форме

)( 0 xcxx vvpu   .  (4)

Практически режим, при котором π>1, реализуется 
при прямом набегании детонационной волны на по-
верхность металлов и их сплавов.
таким образом, для определения начальных пара-

метров УВ на  границе раздела «ПД – среда» необ-
ходимо  знать  закон  ударной  сжимаемости  среды  и 
решить его совместно с уравнениями (1) и (4) или (3) 
и (4) в зависимости от природы среды.

В  первом  приближении  уравнение  состояния  ве-
щества при ударном сжатии можно записать в виде 
(Физика взрыва, 2002; Орленко Л.П., 1964; Ударные 
волны и экстремальные состояния вещества, 2000)

p ,
v

E
dv

dE ТУ   ,  (5)

где ЕУ, ЕТ – упругая и тепловая части внутренней 
энергии вещества соответственно;

γ – коэффициент Грюнайзена, равный отноше-
нию  теплового  давления  Тp   к  плотности  тепловой 
энергии ЕТ/v.
Задача по определению уравнения состояния твер-

дого  тела  при  ударном  сжатии  сводится,  таким  об-
разом,  к  экспериментальному  определению  кривой 
«холодного»  сжатия  pу(v)  (здесь  pу  –  упругая  часть 
полного давления) и отысканию коэффициента Грю-
найзена γ(v). Система уравнений

; γ
0

0








 TT

с
E

v
cpp

v

v
у    (6)

,)()()(
2

0

00 dvvpTTvvp v

v
ó   (7)

где cv – удельная теплоемкость вещества;
v0, v0х  –  начальный  удельный  объем  при  удар-

ном  сжатии  и  при  «холодном»  сжатии  вещества 
соответственно;

T, T0 – текущая и начальная температура веще-
ства  соответственно,  устанавливает  однозначную 
связь между параметрами состояния вещества  (p, v 
и T) при его ударном сжатии до давлений в несколько 
сотен тысяч атмосфер.
Однако для инженерных расчетов уравнение удар-

ной адиабаты, записанное в форме (6), (7), неудобно, 
так как функция γ(v), вообще говоря, достаточно слож-
на. Поэтому на практике при определении начальных 
параметров  ударных  волн  в  плотных  средах  часто 
используют законы ударной сжимаемости, построен-
ные по экспериментальным данным  (Котомин А.А., 
Душенок С.А., Ефанов В.В. и др., 2010; Котомин А.А., 
Широкова Н.П., Душенок С.А. и др., 2010).
Наиболее  употребительны  следующие  формы  за-

писи закона ударной сжимаемости плотных преград:
Д=a+λu;  (8)

;
ρ
ρ

0

CBp
q



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



  ;  (9)
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

 ,  (10)

где Д – скорость ударной волны;
а –  величина,  близкая  к  начальной  скорости 

звука в материале преграды;
λ, А, В, С, q, m – константы, определяемые опыт-

ным путем.
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При  использовании  этих  уравнений  необходимо 
учитывать,  что многие  вещества  при  тех  или  иных 
давлениях испытывают полиморфные превращения. 
Например,  железо  при  давлении  p≈13 ГПа  перехо-
дит  из  α-модификации  в  γ-модификацию.  У  алю-
миния  линейная  область  Д, u-  зависимостей  огра-
ничена  при  p≈200  ГПа  электронным  переходом, 
вызывающим изгиб адиабаты; у меди и железа при 
p=450÷500 ГПа наблюдается плавное изменение на-
клона Д, u-зависимостей из-за уменьшения при вы-
соких температурах ударного сжатия коэффициента 
Грюнайзена (Альтшулер Л.В., Чекин Б.С., 1974).
Хотя  закон  ударной  сжимаемости,  записанный  в 

форме  (9), является более «гибким», так как содер-
жит  три  опытных  коэффициента,  тем  не  менее  и 
уравнение (10), которое носит имя тэта, по крайней 
мере  применительно  к металлам,  достаточно  точно 
аппроксимирует экспериментальные данные.
Строго говоря, A и m в уравнении тэта – параметры 

сжимаемости  среды,  зависящие  от  интенсивности 
УВ. Однако для таких сред, как металлы, пластмас-
сы, вода и т.п., в области давлений до 100 гигапаска-
лей в первом приближении можно считать A=const и 
m=const.
Используя  (10),  формулу  (4)  можно  записать 

в виде

.11
/1

0 




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

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






 
 m

x

c

x
x A

PP
u

  . (11)

Следовательно, система уравнений (3) и  (11) пол-
ностью определяет решение задачи о начальных па-
раметрах  ударной  волны,  возникающей  в  преграде 
при отражении продуктов детонации.
Задача об изменении давления на границе раздела 

«ПД – преграда» во времени для одномерного исте-
чения ПД решена В.П. Челышевым и Б.И. Шехтером 
(Физика взрыва,  2002; Челышев В.П.,  1981; Челы-
шев В.П. и др., 1970). Приближенное аналитическое 
решение ее сводится к уравнению вида

1
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где l – длина заряда ВВ;
t – время, отсчитываемое с момента иницииро-

вания детонации (выход фронта детонационной вол-
ны на границу раздела происходит в момент  );0 D

lt   ;
;ω

D
ux

x   ;

β  –  константа,  характеризующая  акустиче-
скую  жесткость  ( ococ c  ) материала  преграды, 

.)ρ(02,01β 24,0
ococc  .

С точки зрения практики, бóльшую ценность пред-
ставляет связь давления на контактной поверхности 

не со временем t, а с координатой x фронта УВ, ушед-
шей от начальной границы раздела.
Воспользуемся гипотезой о постоянстве давления 

в зоне сжатия ударной волны. Она предполагает, что 
в  любой  момент  времени  давление  на  фронте  УВ 
равно давлению на границе раздела. В реальных же 
условиях в зоне сжатия ударной волны имеет место 
не  П-образный,  а  монотонно  убывающий  профиль 
давления. Гипотеза позволяет рассчитать, как будет 
показано ниже, минимальные давления на внешней 
поверхности преграды при контактном взрыве заря-
да ВВ или, что то же самое, максимально возможный 
темп спада давления на фронте ударной волны.
Решить  поставленную  задачу  можно  следующим 

образом.
1.  Для выбранной пары «ВВ – преграда» совмест-

ным  решением  уравнений  (3)  и  (11)  рассчитывают 
начальные  параметры  (px  и ux)  на  границе  раздела 
«ПД – преграда»  и  определяют  безразмерную  на-

чальную скорость границы раздела 
D
ux

ч   .
2.  В момент выхода фронта детонационной волны 

на поверхность преграды (t0= ;0 D
lt   ; p=px) зависимость 

(12) имеет вид

 31
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64

x
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p
p   .  (13)

Используя соотношения (12) и (13) строят зависи-
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3.  Зная  закон  ударной  сжимаемости  материала 
преграды в виде (8), получают зависимости Д  (p) и 
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D
Д

 

4.  Для фронта ударной волны в преграде
dx=Д(t)dt. (15)
Интегрируя уравнение (15), получают

  . 
t

t0

dttДdx
x

l
     (16)

так как,   
t

l

lxdx   , то выражение (16) примет 
вид

. )( 
t

t0

dttД    (17)

Здесь δ – путь, пройденный фронтом волны сжатия 
по преграде к моменту времени (t – t0).

РЕШЕНИЕ ЗАДАчИ ЗАТуХАНИя уДАРНОй ВОЛНы В ПРЕГРАДЕ  
ПРИ КОНТАКТНОМ ВЗРыВЕ ЗАРяДА ВыСОКОэНЕРГЕТИчЕСКОГО МАТЕРИАЛА
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Поделив обе части равенства (17) на длину l заряда 
ВВ, получают

.
/
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Используя  зависимости  
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берут численно. В результате получают зависимость 
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  координаты фронта УВ на функции безраз-

мерного времени 
0t
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 .

5.  Используя  зависимости  
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строят функцию  ,






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p

x


 , характеризующую закон за-

тухания  ударной  волны в  преграде при  контактном 
взрыве заряда ВВ по мере удаления ударной волны 
от границы раздела «ВВ – преграда».

1 – алюминий; 2 – медь; 3 – свинец; 4 – титан; 5 – платина; 
6 – золото; 
-○-  ВВ – гексоген (ρв=1,73·103 кг/м3); 
-•-   ВВ – гексоген (ρв=1,25·103 кг/м3);
-∆-  ВВ – тНт (ρв=1,6·103 кг/м3).

рисунок 1.  Зависимость  для  







lp
p

x


   металлических 

преград

1 – полиэтилен; 2 – фторопласт-4; 3 – поливинилхлорид; 
4 – полиметилметакрилат; ВВ – гексоген ρв=1,73·103 кг/м3.

рисунок 2.  Зависимость  







lp
p

x


   для  неметаллических 

преград

На  рисунках  1  и  2  представлены  зависимости 







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p

x


   для  различных  комбинаций  ВВ  (гексоген 

плотностью 1,25·103 кг/м3 и 1,73·103 кг/м3; тНт плот-
ностью 1,60·103 кг/м3) плюс преграда металлическая 
(алюминий,  медь,  свинец,  платина,  титан,  золото) 
или полимерная (полиметилметакрилат, полиэтилен, 
фторопласт-4,  поливинилхлорид),  рассчитанные  по 
схеме, описанной выше.
Из  рассмотрения  кривых  видно,  что  закон  зату-

хания  ударной  волны  в  преграде  при  контактном 
взрыве  заряда  ВВ  практически  не  зависит  от  при-

роды ВВ (кривые  







lp
p

x


  для комбинаций гексоген 

(ρв=1,25·103 кг/м3)+Al; гексоген (ρв=1,73·103 кг/м3)+Al 
и  тНт  (ρв=1,60·103  кг/м3)+Al  практически  совпада-
ют), а зависит лишь от материала преграды.
Анализ рисунков 1 и 2 показывает, что кривые мо-

гут быть с достаточной точностью аппроксимирова-
ны уравнением вида

,exp



















b

x l
a

p
p 

 ,

где а, b – константы, которые можно рассматривать 
в  качестве  определенных  характеристик  материала 
преграды.
Значения констант а и b для указанных выше ме-

таллов и полимеров представлены в таблице.

таблица – Значения констант а и b уравнения, аппрокси-
мирующего закон затухания УВ в преграде при контакт-
ном взрыве заряда ВВ

материал преграды а b bср

алюминий

титан

медь

платина

золото

свинец

1,70

2,12

2,66

3,18

3,51

4,26

0,90

0,88

0,87

0,81

0,83

0,92

0,85

полиэтилен

полиметилметакрилат

полинивилхлорид

фторопласт-4

1,43

1,73

1,90

2,41

1,00

1,01

1,01

1,00

1,00

Оправданным оказалось предположение,  что  кон-
станта а является функцией скорости сос звука в ма-
териале преграды и его плотности ρос.
На  рисунке  3  представлены  графики  зависи-

мостей  а (сос; ρос)  для  металлов  и  полимеров 
    3

ос кг/м м/c;  осс  .
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Несложно  представить  себе,  что  эти  кривые  мо-
гут  быть  аппроксимированы  уравнением  вида  

а = d 
  ,1000 2 k

ос

осс









 


 ,

где d, k – константы.
При этом для металлов d=9,50; k=0,185, для поли-

меров d=6,35; k=0,175.
Из рассмотрения данных таблицы видно, что пара-

метр в для всех исследованных полимеров один и тот 
же и равен 1,00; для металлов он изменяется в преде-
лах 0,81≤b≤0,92, поэтому для инженерных расчетов 
с достаточной точностью (с максимальной ошибкой 
в 8%) можно считать, что параметр b для всех метал-
лов равен 0,85.
таким образом,  закон  затухания  ударной  волны в 

преграде  при  контактном  взрыве  заряда  ВВ  может 
быть представлен эмпирической зависимостью

,exp



















b

х l
a

р
р 

 ,  (19)

где 
  ;100050,9

185,02
oc
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
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
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oc

ca


 ;  b =  0,85  –  для  ме-

таллов;   ;100035,6
175,02 








 


ос

осca


 ;  b  =  1,00  –  для 

полимеров.
На основании изложенного можно сделать вывод 

о том, что разработана схема оценки закона зату-
хания ударной волны в преграде по мере удаления 
ее от  границы раздела «ВВ – преграда». В осно-
ву  заложена  гипотеза  о  постоянстве  давления 

в  зоне сжатия УВ, в результате чего полученные 
зависимости закона затухания УВ характеризуют 
не  реальные,  а  минимальные  давления  на  внеш-
ней  поверхности  преград,  или,  что  то  же  самое, 
максимально  возможный  темп  спада  давления. 
Показано,  что  закон  затухания  УВ  практически 
не  зависит от природы ВВ,  а определяется лишь 
характеристиками  материала  преграды.  Произ-
ведена аппроксимация закона затухания, найдена 
связь  констант  аппроксимирующего  уравнения  с 
характеристиками материалов преград. В первом 
приближении  закон  может  быть  применен  для 
оценки  затухания  УВ  в  элементах  конструкций 
летательных  аппаратов  (ракет,  космических  ап-
паратов,  станций,  разгонных  блоков  и  т.д.)  при 
срабатывании  в  непосредственной  близости  от 
них  средств  пироавтоматики  с  детонирующим 
снаряжением.
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рисунок 3. Зависимость а (сос, ρос) для металлических и 
неметаллических преград
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Рассмотрена геометрическая схема космического 
радиолокационного зондирования Земли 
по технологии синтеза апертуры. Дается 
алгоритм определения координат опорной точки 
синтезированного радиолокационного изображения 
в системе геоцентрической прямоугольной 
связанной системы координат. Показано, что 
точность привязки в основном определяется 
точностью знания координат носителя РЛС.

Ключевые слова:  
дистанционное зондирование Земли;  
радиолокация с синтезированной апертурой; 
радиолокационный интерферометр.

Geometry layout of the Earth remote  
sensing by space radar using synthetic  
aperture technology is overviewed.  
The algorithm of reference point coordinate 
determination of synthetic radar images  
in geocentric rectangular coupled coordinate  
system is presented. It is shown that geolocation 
accuracy is mainly determined by accuracy  
of the radar carrier coordinates knowledge.

Key words:  
the Earth remote sensing;  
synthetic aperture radar;  
radar interferometer.

введение
К  настоящему  времени  космическое  радиоло-

кационное  зондирование  по  технологии  синтези-
рованной  апертуры  (РСА)  по  своей  разрешающей 
способности практически сравнялось с возможно-
стями  оптического  наблюдения. Наряду  с  очевид-
ными  преимуществами  всепогодных  детальных 
наблюдений радиолокационное зондирование спо-
собно обеспечивать высокую точность координат-
ной  привязки  полученных  изображений,  подчас 
превосходящую  достижимую  оптическими  сред-
ствами. В  частности,  именно  такая  точность  при-

вязки требуется в случае использования технологии 
РСА для проведения геодезических съемок земной 
поверхности  при  радиолокационном  определении 
рельефа  наблюдаемой  поверхности.  Наконец,  при 
получении  высококачественных изображений  тех-
нология  РСА,  как  основанная  на  использовании 
координатного  описания  кинематики  относитель-
ного движения радиолокационной станции (РЛС) и 
наблюдаемого  объекта,  не  требует  сложных  вспо-
могательных  средств  высокоточного  определения 
угловых координат.
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один, удаленный от следа траектории по траверсу на 
расстояние L0 и для определенности будем называть 
его далее траверсным. Рассмотрим участок траекто-
рии длительностью Lc, середина которого находится 
в  плоскости  (XY),  перпендикулярной  траектории  и 
включающей траверсный ПЭР. Отметим, что вектор 
скорости РЛС служит нормалью траверсной плоско-
сти (XY). Пусть РЛС находится в плоскости (XY) и 
излучает зондирующий импульсный периодический 
радиосигнал.  На  практике  длительность  импульса 
выбирают  по  особым  соображениям,  и  она  значи-
тельно превышает заданную разрешающую способ-
ность по координате наклонная дальность.

рисунок 1. Базовая схема синтеза

В технологии РСА используются зондирующие ра-
диосигналы, обладающие фазовой (или сопряженной 
с ней частотной) модуляцией. В радиотехнике такие 
сигналы  называются  сложными  (Гоноровский И.С., 
1986),  и  их  длительность  во  времени  может  быть 
существенно  сокращена.  Согласно  теоретической 
радиотехнике,  применение  оптимальной  обработки 
протяженного  сложного  сигнала  позволяет  сжать 
его  до  малой  длительности  (пикселя),  определяе-
мой законом модуляции. Алгоритм такой обработки 
есть  свертка  Λ(т)  –  скалярное  произведение  двух 
функций,  а именно принятого  сложного сигнала на 
его  априорную идеальную  (ожидаемую или,  иначе, 
эталонную) копию. В литературе часто используют 
эквивалентную  интерпретацию  свертки  как  корре-
лятора  или фильтра,  оптимально  выделяющих  сре-
ди возможного множества принятых сигналов лишь 
один сигнал, совпадающий с эталоном. Важно под-
черкнуть,  что  оптимальная  обработка  однозначно 
требует  наличия  эталона,  известного  заранее  точно 
и притом независимо от приема реального сигнала. 
Результатом  свертки  является  короткий  радиоим-
пульс, несущая частота которого уже модуляции не 
имеет. Выбор конкретного закона модуляции позво-
ляет получить свернутый радиоимпульс с  заданной 
длительностью.

Однако корректному описанию координатной при-
вязки радиолокационных изображений (РЛИ) в спе-
циальной  литературе  уделяется  недостаточно  вни-
мания, работ такого плана даже для более простого 
случая авиационной съемки мало (Рeyтов А.П. и др., 
1970; Горяинов В.Т. и др., 1988), а детальность ана-
лиза проблемы оставляет желать лучшего. Примени-
тельно к космическому базированию РСА ситуация 
аналогична (Занин К.А., 2013; Самойлов С.Ю., 2011), 
при  том  в  основу  полагаются  весьма  упрощенные 
модели.
Сегодня  практика  разработки  космических  РСА 

нуждается  в  исследованиях  и  методических  про-
работках, пригодных для использования в процессе 
рабочего  проектирования  конкретных  систем.  Реа-
лизация  технологии  РСА  в  космическом  варианте 
представляет собой сложную и междисциплинарную 
задачу,  требующую  системного  объединения  двух 
весьма  разных  областей  техники  –  классической 
теоретической  радиотехники  и  экспериментальной 
космической баллистики. Первая однозначно указы-
вает схему реализации технологии синтезированной 
апертуры,  а  вторая  диктует  обязательные  условия, 
соблюдение которых позволяет получить нужный ре-
зультат. К сожалению, доступная литература, освеща-
ющая эти моменты, сегодня практически отсутствует. 
Это обстоятельство привело к появлению настоящей 
работы, имеющей целью продемонстрировать суще-
ство и нетривиальную особенность технологии РСА 
на примере решения задачи координатной привязки 
синтезируемого изображения, получаемого с косми-
ческой орбиты КА.
Ниже мы  напомним  сначала  основные  принципы 

технологии  РСА,  реализуемой  в  авиационных  при-
ложениях. Далее кратко очертим специфику реализа-
ции технологии РСА при космических наблюдениях с 
околоземной низковысотной орбиты и опишем алго-
ритм привязки РЛИ к глобальной системе координат, 
в которой работает комплекс космического наблюде-
ния. В заключение сформулируем рекомендации по 
использованию  полученных  результатов  в  рабочем 
проектировании  реальной  системы  космического 
радиолокационного зондирования Земли.

1.  Схема синтеза радиолокационного 
изображения
Рассмотрим классическую  геометрию  схемы  син-

теза РЛИ, в которой радиолокатор совершает полет 
над  поверхностью  земли  по  прямой  с  постоянной 
скоростью V0, и притом на неизменной высоте H0 (ри-
сунок 1). Радиолокационное изображение поверхно-
сти можно рассматривать как простую сумму плотно 
сомкнутых всех ПЭР (или, иначе, пикселей) состав-
ляющих в совокупности РЛИ. Выберем из пикселей 
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Именно  таким  образом  в  технологии  синтезиро-
ванной  апертуры  сначала  выполняется  обзор  по-
верхности  земли  по  координате  наклонная  даль-
ность  с  одновременным  определением  расстояния 
от РЛС до каждого ПЭР. Импульсный зондирующий 
сигнал  формируется  как  сложный  и  в  ходе  приема 
подвергается обработке, согласованной с модуляци-
ей  зондирующего  сигнала.  Результатом  обработки 
служит  свернутый  короткий  сигнал-пиксель.  При 
этом заданное разрешение по наклонной дальности 
определяет закон модуляции зондирующего сигнала. 
Временная  задержка  пикселя,  принятого  после  по-
сылки зондирующего сигнала, измеренная в масшта-
бе  половинной  скорости  света  t=c/2,  дает  удаление 
текущего  траверсного  ПЭР  от  РЛС.  Длительность 
сжатого импульса сообщает первую характеристику 
траверсного ПЭР – размер его пикселя по наклонной 
дальности.
Прием сигналов от траверсных ПЭР, расположен-

ных на различном удалении L0 и отраженных в одном 
периоде повторения зондирующего сигнала, дает об-
зор всех ПЭР по наклонной дальности. В результате 
формируется  одна  строка  длительностей  будущих 
двумерных элементов РЛИ по одной его оси, перпен-
дикулярной к траектории полета РЛС. так как обзор 
по  дальности  ведется  в  масштабе  половинной  ско-
рости света с/2, то можно считать, что внутри одно-
го  периода  повторения  сигналов  РЛС  неподвижна. 
Поэтому формирование строки дальности ничем не 
отличается  от  классического  случая  радиолокации 
неподвижных целей.
Напротив, последующий обзор РЛИ по его второй 

оси принципиально основан на использовании дви-
жения РЛС относительно ПЭР, что уже требует по-
яснений. Рассмотрим радиолокатор, который по ходу 
полета на участке траектории Lc в течение многих пе-
риодов повторения излучает и принимает импульс-
ные сигналы, отраженные от одного и того же тра-
версного ПЭР в течение интервала времени Тс. При 
этом имеется в виду ПЭР, который будет находиться 
на траверсе трассы полета РЛС в момент времени Т0, 
соответствующий середине интервала Тс. Радиосиг-
нал,  принятый  от  ПЭР,  представленный  функцией 
времени на интервале Тс, в технологии РСА называ-
ется траекторным. В течение времени приема этого 
сигнала  радиолокатор  производит  измерение  теку-
щей наклонной дальности R до траверсного ПЭР, ко-
торое представляется функцией R(T).
Эта функция времени связана со вполне определен-

ным ПЭР и показана на врезке рисунка 1. Она пред-
ставляет  собой  иррациональную  функцию,  которая 
является гиперболой. Характерной точкой привязки 
функции R(T) к шкале времени Т, а также и к текуще-
му пространственному положению носителя РЛС на 
траектории служит ее минимум R0 в момент времени 

Т0. Легко видеть, что функция R(T) полностью опре-
деляется векторами , R0, V0, а положение точки ее ми-
нимума в момент времени Т0 однозначно определяет 
координаты РЛС. При этом рассматриваемая геоме-
трическая схема (см. рисунок 1) показывает, что те-
кущие координаты носителя РЛС в момент времени 
T0 определяют и координаты траверсного ПЭР.
траекторный  радиосигнал  вследствие  изменения 

наклонной дальности за счет эффекта Доплера при-
обретает частотную и фазовую модуляцию. Нетрудно 
показать, что в естественных безразмерных единицах 
измерения  функции  набега  полной  фазы  несущей 
φ(T)/2π  траекторного  сигнала  и  текущей  дальности 
R(T)/λ  полностью  совпадают (рисунок  2а).  так  как 
ПЭР двумерен, то разрешение по второй координате 
(вдоль траектории РЛС) реализуется на втором этапе 
обработки по той же схеме оптимальной обработки 
(свертки), но согласованной уже не с единичным зон-
дирующим сигналом, а с некоторым другим, новым 
и притом сложным сигналом. теперь последний слу-
жит новым эталоном, он формируется в течение вре-
мени Тс, охватывающего множество периодов повто-
рения зондирующих сигналов, и представляет собой 
последовательность (пачку) импульсов, отраженных 
от траверсного ПЭР, находящегося на удалении L0 .

рисунок 2.  траекторный  сигнал,  представленный  как 
ЛЧМ-сигнал

Уточним, что эта пачка является результатом прие-
ма сигналов, отраженных от упомянутого ПЭР в те-
чение времени Тс и уже прошедших согласованную 
обработку при обзоре по дальности. На рисунке 2б 
показана  такая  пачка  импульсных  сигналов,  пред-
ставляющих  собой  принятый  траекторный  сигнал. 
Вследствие изменения наклонной дальности во вре-
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мени несущая частота каждого  сжатого импульса  в 
пачке  приобретает  свой  доплеровский  сдвиг.  В  ре-
зультате сама пачка как целое становится новым слож-
ным дискретным сигналом, имеющим приближенно 
линейную частотную модуляцию (рисунок 2в). Этот 
сформировавшийся  сложный  сигнал  снова  подвер-
гается  обработке,  согласованной  с  его  модуляцией. 
Итогом обработки повторно служит короткий свер-
нутый  импульс  (рисунок  2г).  Вновь  полученный 
сжатый  импульс  сообщает  вторую  характеристику 
пикселя РЛИ, а именно его размер по координате ази-
мута. Положение сжатого импульса на шкале време-
ни Т с поправкой на величину (-Тс /2) определяет точ-
ку минимума функции R(T) уже в масштабе скорости 
полета РЛС. Этот же минимум в момент времени T0 

определяет точку на оси пространственных коорди-
нат,  параллельной  линии  полета  носителя.  В  итоге 
двухэтапная  согласованная  обработка  траекторного 
сигнала  завершает  формирование  РЛИ  одного  тра-
версного ПЭР и дает его положение в системе коор-
динат (X, Y, Z; T).
Все описанные операции должны повторяться для 

всех  траверсных  ПЭР,  плотно  заполняющих  задан-
ный участок наблюдаемой поверхности. Все сигна-
лы, принятые за время наблюдения, образуют матри-
цу. Для одного текущего момента времени и периода 
повторения зондирующих сигналов прием отражен-
ных сигналов и их сжатие формируют столбец этой 
матрицы, элементы которой сообщают длительности 
всех  ПЭР,  плотно  заполняющих  интервал  дально-
стей. Периодический прием повторяющихся резуль-
татов  обзора  по  дальности,  производимых  по  ходу 
полета РЛС, заполняет строки матрицы и завершает 
ее наполнение. Затем все траекторные сигналы, при-
надлежащие каждому отдельному ПЭР, формируют-
ся выборкой соответствующих сигналов из матрицы 
элементов,  и  их  свертка  дает  множество  пикселей, 
составляющих РЛИ в целом.

2.  Специфика реализации 
технологии рСА при космическом 
радиолокационном зондировании 
Земли
Переходя к рассмотрению специфики дистанцион-

ного зондирования с космической орбиты, казалось 
бы,  геометрию  синтеза  радиолокационной  съемки 
можно,  по  аналогии  с  классической,  представить 
простой схемой, показанной на рисунке 3. Здесь по-
лет КА как носителя РЛС представлен в геоцентри-
ческой прямоугольной связанной системе координат 
(ГПССК).  Однако  на  деле  такая  схема  оказывается 
слишком упрощенной.

рисунок 3. Упрощенная схема синтеза при космическом 
наблюдении

Анализ  синтеза  РЛИ  показывает  (Кокорин В.И., 
Поль В.Г., 2007), что в космическом наблюдении эле-
менты технологии РСА существенно модифицируют-
ся. В пояснение сказанного вспомним классическую 
схему  синтеза,  приведенную  ранее  на  рисунке  1,  и 
выделим  ее  основные  компоненты.  Прежде  всего, 
это  определенная  траектория  полета  носителя  РЛС 
над плоской Землей и система координат, в которой 
произведено ее описание. Далее, это – система коор-
динат, в которой задается положение всех элементов 
разрешения  участка  наблюдаемой  поверхности.  За-
тем как следующий компонент появляется функция 
R(T) и ее минимальное  значение. Функция R(T)  яв-
ляется основой эталона в алгоритме синтезирования 
ПЭР,  и,  в  принципе,  для  синтеза  каждого  элемента 
разрешения РЛИ необходима своя, особая. Миниму-
мы функций R(T) определяют места этих элементов 
в определенной системе координат.
Рассматривая  перечисленные  выше  компоненты, 

можно видеть, что в классической геометрии синтеза 
траектория постулируется прямой и расположенной 
горизонтально над некоторым участком поверхности 
плоской Земли. Далее траектория, текущее положе-
ние  РЛС  и  место  траверсного  ПЭР  фактически  по 
умолчанию  отнесены  к  также  некоторой  условной 
общей координатной системе, причем явная связь с 
картографической  основой  реальной  Земли  отсут-
ствует. таким образом, эти компоненты формально и 
четко не определены, что для разработки программ-
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ного  обеспечения  синтеза  РЛИ  в  строгих  картогра-
фических приложениях совершенно необходимо.
Переход к случаю космического наблюдения с са-

мого  начала  однозначно  требует  четкого  формаль-
ного  определения  указанных  основных  компонент. 
Прежде  всего,  понятно,  что  траектория  носителя 
РСА принципиально не может быть прямолинейной, 
определяется баллистикой полета и должна конкрет-
но описываться в глобальной ГПССК. также очевид-
но, что положение парциальных элементов разреше-
ния  наблюдаемого  участка  поверхности  отнюдь  не 
плоской Земли необходимо задавать в этой же общей 
системе  координат.  Это  прямо  вытекает  из  необхо-
димости  формального  определения  функции  R(T). 
В задаче космической съемки речь всегда идет о по-
верхности Земли, описываемой в профессиональной 
картографической  координатной  основе  (к  тому же 
существующей и используемой в различных вариан-
тах).  Поэтому  необходимо  применять  преобразова-
ния  соответствующих  географических или  геодези-
ческих координат в ГПССК.
Далее, преимущества использования схемы отно-

сительного движения РЛС и наблюдаемого объекта 
приводят к использованию общей СК в конкретном 
уточненном варианте, а именно в виде системы ко-
ординат,  связанной  с  Землей  (вращающейся  или 
гринвичской – ГПССК). Использование ГПССК как 
общей  координатной  основы  завершает  обобще-
ние классической схемы технологии РСА на случай 
космического  зондирования  и,  что  немаловажно, 
заметно  упрощает  расчет  функции  R(T).  Наконец, 
необходимо  добавить,  что  текущие  параметры  по-
лета КА, а следовательно, и участки траектории, на 
которых формируются траекторные сигналы, пред-
ставляют  собой  динамически  изменяющиеся  вели-
чины и объекты. В результате основная часть алго-
ритма  свертки,  а  именно  эталон  также  становится 
функцией, динамически изменяющейся во времени. 
Следовательно, он должен в тех или иных пределах 
отслеживать колебания формы участков траектории 
носителя РСА.
Корректный  учет  всех  указанных  обстоятельств 

должен составлять неотъемлемую часть алгоритмов 
оптимальной  обработки  сигналов,  принимаемых 
космической РЛС, аналогично другим случаям зон-
дирования с орбиты  (Ефанов В.В., Семункина В.И., 
2008). В итоге, с учетом сказанного, реальная геоме-
трия синтеза РЛИ при космическом наблюдении при-
нимает вид, показанный на рисунке 4.
Прежде  всего,  необходимо  учитывать,  что  вектор 

скорости  реального  КА  совершает  периодические 
колебания в основном в плоскости орбиты. Следова-
тельно, в общем случае он не совпадает с плоскостью 
местного горизонта и составляет с ним угол βν, но по-
прежнему  будет  определять  траверсную  плоскость. 

Соответственно,  теперь  радиус-вектор  КА,  опреде-
ляя местную вертикаль и подспутниковую точку, уже 
почти  всегда  не  будет  совпадать  с  траверсной  пло-
скостью.  Это  обстоятельство  должно  учитываться 
при разработке алгоритмов привязки координат тра-
версного ПЭР. Очевидно, что, в конечном счете, эти 
координаты  должны  определяться  на  поверхности 
Земли в некоторой картографической основе.
Известно,  что  при  указании  координат ПЭР  уже 

нельзя считать Землю плоской и необходимо поль-
зоваться  некоторым  условным  описанием  ее  трех-
мерной фигуры. В геодезической практике обычно 
принимается  ее  приближение  в  виде  сжатого  эл-
липсоида  вращения.  Положение  любых  объектов 
на  Земле  было  принято  описывать  на  различных 
картах,  составленных  еще  задолго  до  появления 
орбитальных  полетов.  Поэтому  картографическая 
практика в различных государствах давно использо-
вала  свои собственные установившиеся референц-
эллипсоиды  и,  следовательно,  различные  системы 
координат.  В  результате  сегодня  существует  мно-
жество  таких  систем,  и  все  они  продолжают  ис-
пользоваться.  С  другой  стороны,  освоение  около-
земного  космоса  сразу  потребовало  глобального 
и  единого  описания  Земли. В  итоге  в  баллистико-
навигационном  обеспечении  полетов  КА  закрепи-
лось  использование  своего  выделенного  общезем-
ного эллипсоида  (ОЗЭ),  который существует всего 
лишь  в  двух  вариантах.  Первый  вариант  принят 

рисунок 4.  Реальная  геометрия  синтеза  изображения 
ПЭР

траверсная 
плоскость

траектория КА

КА

точка траверса

линия траверса
трасса КА

маршрут съемки
траверсный

ПЭР

Xг

Zг

Tг Wг

Sг Tг

R0R

N

Sг

Sг Wг
Wг

Sг Wг

Tг

R

Yг0

νкаβv

βv

β



24

в России, второй применяют все остальные страны. 
К  счастью,  параметры  обоих  ОЗЭ  весьма  близки, 
и их отличиями (в координатной мере – менее 1 м) 
можно пренебрегать практически всегда.
Очевидно, что задачи съемки и синтез собственно 

РЛИ, с одной стороны, необходимо выполнять в еди-
ной исходной системе координат, которым является 
ОЗЭ.  С  другой  стороны,  требования  потребителя 
иметь привычный вид результатов глобальной съемки 
приводят к необходимости решать задачу взаимного 
преобразования координат из системы ОЗЭ в другие 
геодезические системы применительно к различным 
частным случаям. При этом оказывается, что переход 
от системы ОЗЭ к другим референц-эллипсоидам ана-
литичен, весьма прост и не составляет никаких труд-
ностей. Напротив, переход в обратном направлении 
выполняется  численными  итеративными  процеду-
рами и куда более трудоемок. Поэтому необходимые 
дополнительные  картографические  преобразования 
результатов съемки РЛИ к выходной форме продук-
ции выполняются как дальнейшие самостоятельные 
и заключительные этапы.
Сегодня  в  нашей  стране  создавшееся  положение 

закреплено  Постановлением  Правительства  России 
№ 568  от  28  июля  2000  г.  «Об  установлении  еди-
ных государственных систем координат», в котором 
говорится:
«Установить  следующие  единые  государственные 

системы координат:
Система  геодезических  координат  1995  года  -
(СК-95) – для использования при осуществлении 
геодезических и картографических работ, начи-
ная с июля 2007;
Геоцентрическая система координат «Параметры  -
Земли 1999 года (ПЗ-90)» – для использования в 
целях геодезического обеспечения орбитальных 
полетов и решения навигационных задач».

Система СК-95 представляет собой геодезические 
координаты на эллипсоиде Красовского, полуоси ко-
торого  подобраны  так,  чтобы  наилучшим  образом 
представлять  лишь  территорию  СССР.  В  этих  же 
целях  его  центр  смещен  относительно  центра масс 
Земли. Напротив, система координат ПЗ-90 (и ее по-
следние  модификации)  является,  по  определению, 
совсем  другим  общеземным  эллипсоидом,  который 
является  носителем  ГПССК  и  описан  в  ней  (Гала-
зин В.Ф. и др., 1998).

3.  Алгоритм координатной привязки 
наблюдаемого рЛИ
Конечной  целью  привязки  является  определение 

координат точек РЛИ, представленных в системе ко-
ординат СК-95, как в системе отсчета конечного по-
требителя. В то же время синтез РЛИ, т.е. первичное 

изображение  наблюдаемой  местности,  создается  в 
другой системе координат, а именно в системе ПЗ-90. 
Следовательно,  в  дальнейшем  необходимо  вы-
полнить  преобразование  координат  в  направлении 
ПЗ-90→СК-95. Однако, в соответствии со сказанным 
выше,  эта операция проста, никаких  трудностей не 
представляет.  Поэтому  можно  считать,  что  содер-
жательной  частью  привязки  является  определение 
координат точек РЛИ в системе ПЗ-90 и здесь этим 
ограничиться.
Положим, что точка наблюдаемого объекта задана 

углом  линии  визирования  в  траверсной  плоскости 
(как  это  показано  на  рисунке  4).  точная  величина 
угла β критического значения не имеет и определя-
ется  лишь  условием  визирования  точки,  удобной 
для  координатной  привязки  всей  окружающей  ее 
области. тогда  координаты  этой  точки  как  траверс-
ного ПЭР определяются непосредственно в системе 
ПЗ-90 по известным текущим радиус-вектору КА  Гx  , 
вектору скорости  Гv  КА и полуосям общеземного эл-
липсоида a, b, с.
Процедура  определения  координат  визируемого 

ПЭРi состоит из пяти следующих шагов:
1. Находим компоненты вектора  Гw  в осях ГПССК 

как  результата  векторного  произведения  радиус-
вектора  КА  Гx    на  вектор  скорости  Гv :  wГ= xГ´ vГ.  
Эти компоненты:

Wy=Zка∙VКАх – Xка∙Vкаz;

Wy=Zка∙Vкаx – Xка∙Vкаz;

Wz=Xка∙Vкаy – Yка∙Vкаx.
Дополнительно  находим  норму  вектора  Гw   как 

2 2 2
Г x y zw w w w     и его направляющие косинусы:

cos /w x  ;  Гcos /w yw w ;  Гcos /w zw w .
2.  Находим  компоненты  вектора  sГ=wГ´ vГ,  на-

правленного  от КА к  точке  траверса на  трассе КА, 
его норму и направляющие косинусы:

Sx=Wy∙Vкаz – Wz∙Vкаy;

Sy=Wz∙Vкаx – Wx∙Vкаz;

Sz=Wx∙Vкаy – Wy∙Vкаx;

2 2 2
Г x y zs s s s    , Гcos /s xs s ;  Гcos /s ys s , 

Гcos /s zs s .
3.  Находим  направляющие  косинусы  вектора  ли-

нии визирования  0R  поворотом осей wГ,sГ, в траверс-
ной плоскости на угол β:
cosαr=cosαs∙cosβ+cosαw∙sinβ;

cosβr=cosβs∙cosβ+cosβw∙sinβ;

cosγ r=cosγs∙cosβ+cosγw∙sinβ,
здесь углы αr, βr, γr определены в ГПССК.

ГЕОМЕТРИя КОСМИчЕСКОГО РАДИОЛОКАцИОННОГО ЗОНДИРОВАНИя ЗЕМЛИ ПО ТЕХНОЛОГИИ 
СИНТЕЗИРОВАННОй АПЕРТуРы И КООРДИНАТНАя ПРИВяЗКА ПОЛучЕННыХ ИЗОБРАжЕНИй
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4.  Определяем  наклонную  дальность  R0  точки 
пересечения  линии  визирования  с  поверхностью 
ОЗЭ (т.е. ПЗ-90), заданной уравнением эллипсоида:  
x2/a2+y2/b2+z2/c2=1.
так  как  прямая  линия  визирования,  заданная  па-

раметрически  в  ГПССК  с  параметром  R0 ,  прохо-
дящая  через  точку  xка,yка,zка, записывается  тремя 
уравнениями

x=xка+R0cosαr;

y=yка+R0cosβr;

z=zка+R0cosγr,
то ее точка пересечения с поверхностью ОЗЭ есть 

координаты x0, y0, z0, определяемые подстановкой за-
писи линии в параметрической форме с параметром 
R0 в уравнение ОЗЭ. В итоге имеем квадратное урав-
нение относительно наклонной дальности R0 в виде

AR0
2+2BR0+C=0,

где A=b2c2cos2αr+a2c2cos2βr+a2b2cos2γr;

B=b2c2xкаcosαr+a2c2yкаcosβr+a2b2zка
 cosγr;

С=b2c2xка
2+a2c2yка

2+a2b2zка
2–a2b2c2.

Решением  уравнения  служит  искомая  наклонная 
дальность  R0:   ,  причем 
следует  выбрать  минимальное  значение  параметра 
R1,2.
5.  В  заключение определяем координаты x0, y0, z0 

визируемого ПЭР,  подставляя  найденную  величину 
R1,2 в  параметрическое  задание  прямой,  заданной 
тремя уравнениями в прямоугольной системе коор-
динат.  Напомним,  что  эти  координаты  определены 
в ГПССК и, следовательно, в ней же дают привязку 
РЛИ (содержащего визируемый ПЭР) в целом.
Геометрия  полученного  решения  показывает,  что 

координаты  визируемого  ПЭР  определяются  ис-
ключительно  кинематическими  характеристиками 
движения  КА.  При  этом  ошибки  определения  ме-
ста  ПЭР  практически  совпадают  с  погрешностя-
ми  указания  текущего  места  РЛС  в  координатах 
ГПССК (X, Y, Z,), дополненных указанием момента 
времени Т0 (естественно,  также с  соответствующей 
погрешностью).

заключение
На основе анализа наблюдения поверхности Земли 

по технологии РСА с космической орбиты получен 
алгоритм определения координат любой точки наблю-
даемого РЛИ, основанный на данных навигационно-
баллистического  обеспечения  носителя  РСА  (теку-
щий радиус-вектор КА  Гx  ,  вектор  скорости  Гv  КА, 
полуоси общеземного эллипсоида ПЗ-90). Получен-
ный алгоритм позволяет находить привязку деталей 

и самого РЛИ в целом к системе координат ПЗ-90 и 
ее модификациям.
Показано, что координаты визируемого ПЭР опре-

деляются исключительно кинематическими характе-
ристиками движения КА относительно фигуры Зем-
ли и не нуждаются  в привлечении дополнительной 
информации  в  виде  измерений  угловых  величин. 
При этом результирующие ошибки определения ме-
ста ПЭР в системе координат ПЗ-90 практически со-
впадают с погрешностями указания текущего места 
РЛС в той же системе (за исключением ошибок места 
ПЭР в направлении траверса, которые увеличены на 
коэффициент ~1.5).
Продемонстрировано, что в процессе привязки лю-

бого элемента разрешения РЛИ одновременно обеспе-
чивается  определение  минимума  опорной  функции 
(эталона) R0  как шага,  необходимого  в  дальнейшей 
реализации алгоритма оптимальной обработки при-
нятых сигналов по технологии РСА. Значение R0 яв-
ляется неотъемлемым параметром опорной функции, 
используемой в ходе формирования двумерного РЛИ 
поверхности Земли при ее космическом наблюдении 
по технологии РСА.
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В статье представлены методы и результаты 
расчета аэротермодинамического воздействия 
атмосферы Марса на десантный модуль проекта 
«ЭКЗОМАРС-2018», предназначенные для решения 
проблемы тепловой защиты десантного модуля 
на этапе аэродинамического торможения. Расчет 
поля течения и лучисто-конвективного теплообмена 
осуществляется вдоль траектории десантного 
модуля до момента ввода парашютной системы.

Ключевые слова: десантный модуль;  
методы расчета; траектория; теплообмен.

The article presents the methods and results of 
calculation of aerothermodynamic impact of the 
Mars atmosphere on the «ExOMARS-2018» descent 
module. The methods are designed to solve the problem 
of the descent module thermal protection during the 
aerodynamic braking phase. The calculation of the flow 
field and radiative-convective heat transfer is carried 
out along the descent module trajectory until the 
moment of initiation of the parachute system.

Key words: descent module;  
methods of calculations; trajectory; heat transfer.

введение
Исследование Марса  и  других  планет  Солнечной 

системы  является  одним  из  приоритетных  направ-
лений в деятельности НПО им. С.А. Лавочкина (По-
лищук Г.М. и др., 2009). Проект «ЭКЗОМАРС-2018» 
предназначен для изучения Марса совместно с евро-
пейским космическим агентством (еКА).
Одним  из  основных  конструктивных  модулей  в 

составе  комплекса  «ЭКЗОМАРС-2018»  является 
десантный  модуль  (ДМ),  предназначенный  для  до-

ставки марсохода на поверхность Марса. Движение 
ДМ  (после  отделения  от  перелетного  модуля)  на 
этапе  аэродинамического  торможения  сопровожда-
ется тепловым и силовым воздействием со стороны 
набегающего газового потока, в результате которого 
происходит нагрев тепловой защиты и конструкции 
ДМ. если тепловые нагрузки превышают предельно 
допустимые  уровни,  то  возможно  разрушение  кон-
струкции аппарата. Поэтому расчет тепловых нагру-
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зок на аппарат играет значимую роль при разработке 
системы  тепловой  защиты  ДМ,  определяющей  его 
работоспособность  и,  в  конечном  счете,  успешное 
выполнение миссии «ЭКЗОМАРС-2018».
В  рамках  представленной  ниже  математической 

модели  вдоль  траектории  ДМ  (от  момента  входа  в 
плотные слои атмосферы до ввода парашютной си-
стемы) определяется поле течения возле аппарата и 
рассчитываются  тепловые  потоки  –  конвективные 
и лучистые. Рассматривается двумерный осесимме-
тричный случай. В качестве численного метода ис-
пользуется  метод,  являющийся  развитием  метода 
интегральных соотношений и метода прямых (Голо-
мазов М.М.,  2005)  для  течений  газа  с  учетом пере-
носа тепла излучением (Борисов В.М., Иванков А.А., 
1992).
Для определения лучистой составляющей суммар-

ного теплового потока используется Р1-приближение 
метода  сферических  гармоник  и  упрощенный  (ин-
женерный)  подход,  основанный  на  приближении 
локально-одномерного  плоского  ударного  слоя. 
Конвективные  тепловые  потоки  рассчитываются 
с  применением  приближенной  инженерной  моде-
ли  (Иванков А.А.,  2009),  созданной  по  результатам 
расчетно-экспериментальных  работ,  выполненных 
в ракетно-космической отрасли.

1. Постановка задачи
Поле течения и лучисто-конвективный теплообмен 

в расчетной области определяются с использованием 
уравнений  радиационной  газовой  динамики  (РГД) 
(Борисов В.М., Иванков А.А., 1992), в которых пере-
нос излучения учитывается в рамках метода сфери-
ческих гармоник (МСГ).
На рисунке 1 представлена физическая картина те-

чения и область решения задачи обтекания ДМ для 
общего  случая,  учитывающего  вдув  продуктов  раз-
рушения материала с поверхности под воздействием 
тепловых  потоков  из  ударного  слоя  у  поверхности 
аппарата. В меридиональной плоскости, проходящей 
через ось симметрии течения, изображены образую-
щие поверхностей: ударной волны rs, контактной по-
верхности  rc,  поверхности  тела  rw,  верхней  гранич-
ной  (конической) поверхности θb. Область решения 
задачи ABCD между ударной волной rs и образующей 
поверхности тела rw разбивается на две подобласти. 
В подобластях 1 (ударный слой) и 2 (слой вдува про-
дуктов разрушения с поверхности) течение газа до-
звуковое  и  трансзвуковое,  с  большими  значениями 
и  градиентами  давления  и  температуры  газа.  Для 
устойчивого счета в области ABCD необходимо, что-
бы  верхний  граничный  луч θb  (в  осесимметричном 
случае) полностью располагался в сверхзвуковой об-
ласти течения.

рисунок 1. Физическая картина течения возле ДМ и об-
ласть решения задачи

В настоящей статье задача прогрева и уноса массы 
тепловой  защиты ДМ не  рассматривалась,  поэтому 
подобласть 2 из расчётов исключалась.
При  учете  свойств  газовой  среды,  соответствую-

щей  атмосфере  Марса,  пренебрегается  вязкостью 
и теплопроводностью газа. Предполагается, что  газ 
находится  в  состоянии  локального  термодинамиче-
ского  равновесия. Это  допущение  справедливо  при 
исследуемых  режимах  интенсивного  теплообмена, 
поскольку неравновесные  эффекты  за  ударной  вол-
ной  проявляются  на  больших  высотах,  на  которых 
тепловое воздействие атмосферы несущественно.
Система уравнений РГД для установившихся про-

странственных течений газа в общей тензорной фор-
ме имеет вид
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Здесь ∇ – оператор градиента в трехмерном евкли-
довом пространстве с радиус-вектором  r  ; V   – вектор 
скорости газа; ρ, h, P, T, Кν  –  соответственно плот-
ность,  удельная  энтальпия,  давление,  температура 
газа  и  коэффициент  поглощения  излучения;  H   – 
вектор монохроматического лучистого теплового по-
тока; с – скорость света в вакууме; h* – постоянная 
Планка; ν – частота излучения; k – постоянная Боль-
цмана; Пν /с – тензор монохроматического излучения; 
Е – единичный тензор; ρ, h, Кν – заданные функции 
своих аргументов – Р и Т; индекс «ν» относится к па-
раметрам монохроматического излучения.
Система исходных дифференциальных уравнений 

состоит из двух подсистем: газодинамической (1) и 
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тепловой (2). Газодинамическая подсистема (1) вклю-
чает законы сохранения массы, импульса и энергии 
для частицы газа. тепловая подсистема (2) содержит 
закон равновесия для излучающе-поглощающей сре-
ды и реологическое соотношение, которое дает вы-
ражение для тензора Пν.
В общем трехмерном случае система (1), (2) явля-

ется  замкнутой  системой  пяти  газодинамических  и 
четырех (для каждого значения ν) тепловых уравне-
ний относительно искомых функций: пяти газодина-
мических V  , Р, Т и четырех функций поля излучения 

H  , Пν.  В  терминах МСГ  представленная  тепловая 
подсистема (2) соответствует Р1-приближению.
Селективность  излучения  учитывается  в  много-

групповом  приближении  с  использованием  модели 
(Баула Г.Г. и др.,  1984),  включающей  десять  спек-
тральных групп. Уравнения подсистемы (2) интегри-
руются по ν в пределах каждой спектральной группы 
νi-1<ν<νi, i=1−Ni,  где Ni=10 –  количество  спектраль-
ных групп (νi-1, νi). В результате получается замкну-
тая  система уравнений относительно интегральных 
по  i-й  группе  (νi-1, νi)  лучистых  тепловых  потоков 
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Условия на поверхностях разрыва для газодинами-
ческих функций  традиционны:  на  ударной  волне  rs 
задаются условия совместности Ренкина – Гюгонио, 
а на контактной поверхности rc – условия непротека-
ния и условие непрерывности для давления газа.
Для  функций  поля  излучения  в  Р1-приближении 

МСГ на поверхностях разрыва непрерывны нормаль-
ная компонента  вектора  )(iH    и  компонента  тензора 
П(i) – диагонального в Р1-приближении.
Система  уравнений РГД  в  осесимметричном  слу-

чае  записывается  в  полярной  системе  координат  
(r, θ), r  – расстояние от центра системы координат, 
расположенного на оси симметрии до рассматривае-
мой  точки  течения; θ  –  полярный угол,  0≤θ≤π. Ось 
системы  координат  совпадает  с  осью  симметрии 
задачи. После  замены переменных  (r, θ)→(ξ, υ)  ап-
проксимирующая система обыкновенных дифферен-
циальных  уравнений  в  переменных  (ξ, υ)  интегри-
руется  по  ξ  от  ударной  волны  rs  по  направлению к 
поверхности  тела  rw  методом Эйлера  с  пересчетом. 
Подробно  аппроксимирующая  система  уравнений 
представлена  в  (Борисов В.М., Иванков А.А.,  1992), 
а постановка граничных условий – в (Иванков А.А., 
2006).  Краевая  задача  состоит  в  определении  двух 
неизвестных функций – положения ударной волны rs 
и значений компоненты тензора Пrr на ударной вол-

не – Пrr,s. Значения управляющих параметров rs и Пrr,s 
в узлах сетки по угловой переменной υ подбирают-
ся в процессе счета по выполнению двух граничных 
условий – на ударной волне для функций поля излу-
чения и на поверхности тела – для газодинамических 
функций обобщенным методом Ньютона.
Наряду  с представленным выше методом исполь-

зуется упрощенная (инженерная) модель для прове-
дения быстрых оценок лучистых тепловых потоков, 
основанная  на  использовании  интегральной  полу-
сферической степени черноты (Баула Г.Г. и др., 1984) 
плоского ударного слоя. По этой модели для каждого 
сечения ударного слоя используется аппроксимация 
локально-плоским слоем, однородным по распреде-
лению температуры Т и давления газа Р в исследуе-
мом  сечении. В  качестве  постоянных  значений Т  и 
Р  выбираются  их  средние  интегральные  значения 
вдоль  исследуемого  сечения.  Поле  течения  возле 
ДМ  (включая  распределения  функций Т, Р  и  отхо-
да ударной волны Е)  рассчитывается по программе 
(Иванков А.А., 2014). Учет радиационного охлажде-
ния ударного  слоя –  снижение  температуры  газа  за 
счет потери энергии газом на излучение учитывает-
ся с помощью соотношения, приведенного в работе 
(Полежаев Ю.В. и др., 1976)
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где q, q0 – соответственно лучистый тепловой поток 
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   –  энергетический  параметр,  индекс 

«∞» соответствует параметрам невозмущенного потока.
При  расчете  конвективных  тепловых  потоков  ис-

пользуется  приближенная  математическая  модель, 
разработанная  по  результатам  расчетных  и  экс-
периментальных  работ,  выполненных  в  ракетно-
космической отрасли (Лунёв В.В., 2007; Власов В.И. и 
др., 2010). Конвективные тепловые потоки определя-
ются в зависимости от режима течения возле обтека-
емой поверхности по критерию Кнудсена Kn=l/L, где 
l – средняя длина свободного пробега молекул газа; 
L – характерный линейный размер обтекаемого тела, 
в исследуемом случае – диаметр миделевого сечения 
Dm аппарата.
При  свободномолекулярном  режиме  течения 

(Kn>10)  конвективный  тепловой поток  к  поверхно-
сти определяется по результатам работы (Коган М.Н., 
1967)
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где ae – коэффициент аккомодации энергии;
R* – универсальная газовая постоянная;
µ – молярная масса газа;
φ  –  угол  падения  линии  тока  к  поверхности 

элемента;
κ – показатель адиабаты;

))(erf1()exp()( 5.02 xxxx    ;

dttx
x

)exp(2)(erf
0

25.0      – функция ошибок;

,M)2/( 5.0
 S  , );cos( SS   ;

М – число Маха.
Для  переходного  режима  течения  (0.01≤Kn≤10) 

конвективный  тепловой  поток  q0i  к  обтекаемой  по-
верхности  при  нулевом  угле  падения  вектора  ско-
рости определяется по зависимости числа Стантона 
St  от  числа Кнудсена Kn,  полученной  обобщением 
большого  количества  экспериментальных  и  расчет-
ных  данных  при  обтекании  тел  различной  формы, 
таких, как сфера, цилиндр, цилиндрический торец

)(St(Kn) 00 wIIVq    ,
где  I0  и  Iw  –  соответственно  энтальпия  торможе-

ния  и  энтальпия  газа  при  температуре  обтекаемой 
поверхности.
Для распределения теплового потока по поверхно-

сти сферы используется аппроксимация, применимая 
для ламинарного пограничного слоя

)]2cos(45.055.0[)( 011   qq  , 2/0    ,
где θ – полярный угол точки на поверхности сфе-

ры, отсчитываемый от оси симметрии течения.
Для сплошного режима течения (Kn<0.01) конвек-

тивный  тепловой  поток  для  ламинарного  и  турбу-
лентного  пограничных  слоев  определяется  с  помо-
щью соотношений

)/1()( 0
05.35.05.0 IIVRKq weLL  


  ,

)/1()( 0
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
  ,

где KL=AL[0.55+0.45cos(2θ)],
KT=AT[3.75sin(θ)−3.5sin2(θ)].

Здесь коэффициенты AL и AТ – заданные числовые 
множители;  Re  –  характерный  (эффективный)  ли-
нейный размер обтекаемого тела, формируется про-
граммно с применением метода эффективной длины 
(Власов В.И. и др., 2010). При проведении расчетов 
вдоль  образующей поверхности  значения  тепловых 
потоков qL и qT сравниваются, а в качестве решения 
выбирается  максимальное  из  двух  величин  qL  и  qT 
значение. такой подход дает верхнюю оценку уровня 
тепловой нагрузки на аппарат, что обеспечивает за-
пас работоспособности конструкции ДМ при расчете 
тепловой защиты.
Методика расчета траектории движения ДМ в поле 

тяжести  планеты  описана  в  работе  (Борисов В.М. 
и др., 2004).

Представленные  выше  математические  модели  и 
расчетные  методики  применялись  при  проведении 
аэротермодинамических  расчетов  ряда  космиче-
ских аппаратов, предназначенных для исследования 
планет  Солнечной  системы  (Polishchuk G.M. et al., 
2011).

2.  результаты расчетов.  
Анализ результатов
Предварительные результаты аэротермодинамиче-

ского  воздействия  атмосферы Марса  на  десантный 
модуль представлены в (Финченко В.С. и др., 2014). 
В настоящей работе получены данные для новых то-
чек посадки ДМ на поверхность Марса. Результаты 
демонстрируются для наиболее критичной по уров-
ню тепловой нагрузки точки посадки – Mawrth Vallis 
(координаты: 22.25°N, 342°W). Расчеты проводились 
с применением программного обеспечения (Голома-
зов М.М. и др., 2011; Иванков А.А., 2014). Рассматри-
вался диапазон начальных условий входа: скоростей 
V0=5808–5815  м/с,  углов  θ0=−(10.63–13.41°),  при 
одинаковой  начальной  высоте  Н0=125  км.  Все  ре-
зультаты демонстрируются для траектории входа со 
средними  (номинальными)  значениями: Н0=125  км, 
V0=5810 км, θ0=−11.94°.
Масса ДМ полагалась равной 2000 кг. траектории 

рассчитывались до момента ввода 1-го каскада пара-
шютной системы при числах Маха М~1.8–2.1. В рас-
четах использовались аэродинамические характери-
стики ДМ по результатам работы  (Голомазов М.М., 
Финченко В.С., 2013).
Рассматривались  три  модели  атмосферы Марса  в 

соответствии  с  возможными сценариями ее  состоя-
ния:  «холодная»,  «тёплая» и  «пылевая»,  рассчитан-
ные по программе Mars Climate Database version 5.1 
(Millour E. et al.,  2014). Результаты представляются 
для наиболее критичной по тепловым нагрузкам пы-
левой модели атмосферы Марса.
Конфигурация ДМ приведена на рисунке 1. Лобо-

вая  поверхность  аппарата  представляет  собой  зату-
пленный по сфере конус с углом полураствора αк=70° 
и радиусом сферического затупления R1=950 мм. Ло-
бовая поверхность посредством торовой кромки ра-
диуса R2=95 мм гладко сопрягается с конической по-
верхностью донной части ДМ. Диаметр миделевого 
сечения аппарата Dm=3.8 м.
На рисунке 2 представлены баллистические пара-

метры исследуемой траектории входа: высоты Н, ско-
рости V и скоростного напора q*=ρV2/2. На рисунке 3 
приведены распределения по  траектории чисел Kn, 
Re и высоты полета Н. Графики позволяют по высо-
те Н  (или по времени полета  t) определять режимы 
течения возле ДМ и соответствующим образом вы-
бирать методику расчета тепловых потоков.
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рисунок 2. Параметры траектории входа ДМ в атмосферу 
Марса

рисунок 3. Распределения по траектории чисел Re и Kn 
и по высоте Н

Далее представлены результаты расчетов, определя-
ющих конфигурацию расчетной области между удар-
ной волной и телом, и распределения искомых функций 
в этой области. Рассматривается участок траектории 
ДМ в интервале 50≤t≤200 c, на котором в основном 
реализуется тепловое воздействие атмосферы.
На  рисунке  4  вдоль  исследуемой  траектории  ДМ 

представлено  распределение  отхода  ударной  волны 
E  от поверхности аппарата вдоль лучей сетки υi  по 
угловой переменной: υ1=0, υ2=0.5θb, υ3=θb  (см. рису-

нок 1). Положение верхнего граничного луча вдоль 
траектории менялось в пределах θb=20–65°, что обе-
спечивало  устойчивый  счет  при  расчете  поля  тече-
ния возле ДМ. Отход ударной волны Е(υ) от поверх-
ности ДМ определяет конфигурацию ударного слоя. 
точное  определение  геометрических  характеристик 
этой области, а также распределения в ней давления, 
температуры и плотности газа необходимо для рас-
чета конвективных и лучистых тепловых потоков к 
поверхности  ДМ.  Преимуществом  используемого 
программного обеспечения перед известными подхо-
дами (см., например, Суржиков С.Т., 2010) является 
выделение ударной волны в процессе счета, что по-
зволяет точнее определять геометрические характе-
ристики расчетной области.

рисунок 4.  Отход  ударной  волны  вдоль  лучей  υ1=0, 
υ2=0.5θb, υ3=θb

В начальный момент времени t=50 c отход ударной 
волны Е очень мал и не превышает 0.2 м, что харак-
терно  при  гиперзвуковом  обтекании  затупленных 
тел, каким является десантный модуль. В последую-
щие моменты времени при t≥100 c происходит резкое 
увеличение  (примерно  на  порядок)  отхода  ударной 
волны. К моменту завершения расчета t=200 c отход 
волны по обводу поверхности ДМ меняется в преде-
лах Е=0.8–1.4 м и становится сравнимым с радиусом 
миделя Rm=1.9 м.
На рисунках 5 и 6 вдоль траектории ДМ представ-

лены распределения давления газа P и температуры 
T для точек поверхности, соответствующих положе-
ниям лучей сетки υi: υ1=0, υ2=0.5θb, υ3=θb.
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рисунок 5.  Распределение  давления  газа  для  точек  по-
верхности: υ1=0, υ2=0.5θb, υ3=θb

рисунок 6. Распределение температуры газа для точек по-
верхности: υ1=0, υ2=0.5θb, υ3=θb

На рисунках 7–9 представлены соответственно рас-
пределения отхода ударной волны E, давления газа Р 
и температуры Т вдоль поверхности ДМ в различные 
моменты  времени  вдоль  исследуемой  траектории: 
tj=50, 100, 150 и 200 c, j=1−4.

рисунок 7.  Распределение  отхода  ударной  волны  в  мо-
менты: tj=50, 100, 150 и 200 c

рисунок 8. Распределение давления газа по поверхности 
в моменты: tj=50, 100, 150 и 200 c
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рисунок 9.  Распределение  температуры  газа  по  поверх-
ности в моменты: tj=50, 100, 150 и 200 c

На рисунках 10 и 11 представлены распределения 
по  координате  ξ  давления  газа  P  и  температуры  T 
в  ударном  слое  в моменты  достижения максималь-
ных значений этих функций: для Р – при t=100 с, для 
Т – в момент t=50 с. Распределения Р и Т представле-
ны от ударной волны (ξ=1) до поверхности тела (ξ=0) 
вдоль лучей сетки υi=0.25(i−1)θb, i=1–5 от оси тече-
ния υ1=0 до верхнего граничного луча υ5=θb.

рисунок 10.  Распределение  при  t=100  с  давления  газа 
в ударном слое вдоль лучей υi=0.25(i−1)θb, i=1–5

рисунок 11. Распределение при t=50 с температуры газа в 
ударном слое вдоль лучей: υi=0.25(i−1)θb, i=1–5

На  следующих рисунках представлены результа-
ты расчетов тепловых потоков к лобовой поверхно-
сти ДМ.
На  рисунке  12  вдоль  траектории  спуска ДМ в  ат-

мосфере Марса приведено сравнение распределений 
конвективных тепловых потоков в критической точке 
поверхности для двух проектов – «ЭКЗОМАРС-2018» 
(кривые 1) и «ЭКЗОМАРС-2016» (кривые 2). Сравни-
ваются результаты, полученные в настоящей работе 
(кривые синего цвета) и специалистами еКА (кривые 
красного цвета). Результаты сравниваются для одина-
ковых участков траекторий (предоставленных еКА), 
моделей  атмосферы  и  геометрических  параметров 
ДМ названных проектов. Геометрические характери-
стики  ДМ  «ЭКЗОМАРС-2016»  приведены  в  работе 
(Финченко В.С. и др., 2014). Из сравнения результатов 
следует  их  удовлетворительное  соответствие.  Мак-
симальные расхождения имеются в точке максимума 
тепловых потоков, они не превышают 12–15%.
На  рисунке  13  представлено  распределение  сум-

марных тепловых потоков q  вдоль лобовой поверх-
ности ДМ. Распределения q(L)  (L отсчитывается от 
критической точки по обводу поверхности) представ-
лены для пяти моментов времени вдоль траектории: 
tj=40, 80, 86, 120 и 160 с, j=1−5, включая распределе-
ние q(L) в момент достижения максимума теплового 
потока по траектории при t3=86 c. Следует отметить 
почти  монотонное  убывание  теплового  потока  от 
критической точки к кромке, в которой тепловой по-
ток возрастает за счет увеличения скорости газа по 
обводу поверхности.

РАСчЕТНО-ТЕОРЕТИчЕСКОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ВОЗДЕйСТВИя АТМОСФЕРы МАРСА  
НА ДЕСАНТНый МОДуЛь ПРОЕКТА «эКЗОМАРС-2018» ПРИ АэРОДИНАМИчЕСКОМ ТОРМОжЕНИИ

1
2
3
4

υ/υ0

0 0.25 0.5 0.75 1

Т, К
4000

3000

2000

1000

0

1
2
3
4
5

1
2
3
4
5

Р/Р0, Р0=15.4 кПа

ξ

ξ

1

0.9

0.8

0.7

0.6

0.5
0 0.25 0.5 0.75 1

0 0.25 0.5 0.75 1

T/T0, T0=1.75·105K

0.022

0.021

0.02

0.019

0.018



33

2.2015

рисунок 13. Распределение суммарных тепловых потоков 
по поверхности ДМ в моменты: tj=40, 80, 86, 120 и 160 с, 
j=1−5

Представляют  интерес  результаты  расчета  лучи-
стых тепловых потоков, которые, несмотря на незна-
чительный вклад (менее 10%), должны быть учтены 
в суммарной тепловой нагрузке на ДМ.
При  определении  лучистых  тепловых  потоков 

использовались две представленные выше физиче-
ские  модели  –  локально-одномерное  приближение 
плоского (ударного) слоя (ППС) и Р1-приближение 
метода сферических гармоник (Р1-МСГ). На рисун-
ках  14  и  15  вдоль  участка  траектории  50≤t≤200  c, 
на  котором  в  основном  реализуется  тепловое  воз-
действие  атмосферы, представлены распределения 
лучистых  тепловых потоков,  рассчитанных по мо-
делям ППС и Р1-МСГ в точках поверхности ДМ, со-
ответствующих  значениям  угловой  переменной  υi: 
υ1=0, υ2=0.5θb, υ3=θb.

рисунок 14.  Распределение  лучистых  тепловых  пото-
ков (модель ППС) для точек поверхности: υ1=0, υ2=0.5θb, 
υ3=θb

На  рисунках  16  и  17  по моделям ППС и  Р1-МСГ 
представлены распределения лучистых тепловых по-
токов по обводу поверхности ДМ в зависимости от 
угловой координаты υ/υ0, υ0=θb, 20≤θb≤65° для момен-
тов времени tj=100, 120, 140, 160 с, j=1–4, характери-
зующихся интенсивной тепловой нагрузкой.

рисунок 12. Сравнение распределений тепловых потоков, 
полученных в  данной работе  (синий цвет)  и еКА  (крас-
ный  цвет);  кривые  1  –  для  «ЭКЗОМАРС-2018»,  2  –  для 
«ЭКЗОМАРС-2016»
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рисунок 15. Распределение лучистых тепловых потоков 
(модель  Р1-МСГ)  для  точек  поверхности:  υ1=0,  υ2=0.5θb, 
υ3=θb

рисунок 16. Распределение лучистых тепловых потоков 
(модель ППС) по поверхности ДМ в моменты tj=100, 120, 
140, 160 с, j=1–4

рисунок 17. Распределение лучистых тепловых потоков 
(модель  Р1-МСГ)  по  поверхности ДМ в моменты  tj=100, 
120, 140, 160 с, j=1–4

Лучистые тепловые потоки по двум моделям в точ-
ках достижения максимальных значений в интервале 
95≤t≤115 c различались примерно в 2.5 раза для кри-
тической  точки и  в  4  раза  –  для периферийной об-
ласти течения, близкой к верхней границе расчетной 
области. Следует отметить, что локально-одномерное 
приближение плоского  слоя является более  грубым 
по  сравнению  с  Р1-приближением  МСГ.  точность 
ППС падает в областях течения, в которых нарушает-
ся допущение о плоском характере расчетной обла-
сти. Это происходит возле торовой кромки, посколь-
ку  здесь  резко  меняется  и  значительно  возрастает 
отход ударной волны Е от поверхности ДМ (см. ри-
сунок 7). так, от оси к верхней границе течения отход 
Е меняется примерно в два–шесть раз. Погрешность 
расчетов в ППС обусловлена также тем, что в этом 
приближении  не  учитывается  зависимость  степени 
черноты плоского слоя от спектра излучения, тогда 
как в приближении Р1-МСГ это свойство учитывает-
ся в рамках 10-ступенчатой спектральной модели.
Результаты,  полученные  одновременно  по  двум 

расчетным  методикам,  позволяют  определить  диа-
пазон  изменения  лучистых  тепловых  потоков  и  их 
средние  значения  вдоль  траектории  ДМ.  так,  для 
критической  точки  поверхности  ДМ  диапазон  из-
менения максимальных лучистых тепловых потоков 
составляет  примерно  30–40  кВт/м2,  а  для  торовой 
кромки – 50–60 кВт/м2.
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заключение
Представлены  математическая  модель  и  методы 

расчета  поля  течения  и  лучисто-конвективного  те-
плообмена  возле  ДМ  на  этапе  аэродинамического 
торможения  в  атмосфере Марса. Для  точки  посад-
ки  с  максимальными  тепловыми  нагрузкам  пред-
ставлены результаты по тепловому и силовому воз-
действию атмосферы Марса на аппарат. Результаты 
проведенных расчетов предназначены для разработ-
ки системы тепловой защиты ДМ. Представленные 
математическая  модель  и  методы  расчета  могут 
быть применены для определения тепловых нагру-
зок и тепловой защиты аппаратов, спускаемых в ат-
мосферах планет.
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Проведено аналитическое и экспериментальное 
исследование работоспособности, прочности 
и надёжности неразрушаемых трансляторов 
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запаса. Выполнены расчёты детонационных 
параметров и изоэнтропы расширения продуктов 
взрыва «транелита» по термодинамической 
программе BKW-Т. Определено расчётное давление 
продуктов взрыва, воздействующее на металлическую 
оболочку транера. Экспериментально подтверждена 
работоспособность и прочность конструкции 
транеров, в том числе с мажорирующей оценкой 
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введение
СКтБ «технолог» и НПО им. С.А. Лавочкина име-

ют большой опыт разработки эластичных взрывчатых 
веществ  (ЭВВ)  и  создания  на  их  основе  эффектив-
ных  неразрушаемых  устройств  и  систем  детонаци-
онной автоматики для космических аппаратов (КА). 
Организовано их производство для выполнения рос-
сийских и международных космических программ и 
коммерческих  проектов.  Эти  системы  успешно  ис-
пользуются в различных автоматических КА. В на-
стоящее  время  ведутся  работы  по  созданию  новых 
и совершенствованию разработанных ранее детона-

ционных устройств разделения на основе ЭВВ (Ефа-
нов В.В. и др., 2007).
Для  передачи  детонационного  импульса  испол-

нительным  устройствам  в  системах  разделения КА 
созданы  неразрушаемые  герметичные  трансляторы 
детонации,  исключающие  при  функционировании 
истечение  газообразных  продуктов  взрыва  в  окру-
жающую среду. Применение ЭВВ «транелит», обла-
дающего  исключительно  высокими  детонационной 
способностью и физико-химической стабильностью 
в широком интервале температур, позволило разра-
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ботать гибкие многослойные неразрушаемые транс-
ляторы детонации с малым наружным диаметром – 
транеры  (Душенок С.А. и др.,  2000;  Котомин А.А. 
и др.,  2010). Цель данной работы состояла в разра-
ботке  методики  расчета  прочности  и  надёжности 
транеров при их функционировании.

1.  Механический расчёт прочности 
металлической оболочки транера – 
цилиндрической трубки  
из нержавеющей стали
Конструкция транера представлена на рисунке 1. На 

рисунке  2  приведены фотографии  транеров  в  сборе. 
Основной силовой оболочкой транера является труб-
ка из нержавеющей стали марки 12Х18Н10т с наруж-
ным  диаметром  4,5  мм  и  толщиной  стенки  0,9  или 
1,0 мм. Внутри трубки расположена обмотка из сверх-
высокомодульного  волокна  типа  «Kevlar».  Внутри 
обмотки находится медная трубка с толщиной стенки 
~0,15 мм, в которой расположен шнуровой заряд диа-
метром 0,65 мм из ЭВВ «транелит» с заданными пара-
метрами взрывчатого превращения. При функциони-
ровании транера должна сохраняться его целостность 
и обеспечиваться прочность конструкции с заданным 
коэффициентом запаса прочности 1,5. Вес конструк-
ции должен быть минимальным. Эти противоречивые 
требования можно выполнить, в частности, при опти-
мизации толщины стенки трубки.

1 – удлиненный заряд (нить ЭВВ в металлической оболочке); 
2 – покрытие из высокопрочных синтетических нитей;  
3 – трубка из нержавеющей стали; 4 – заряд-усилитель; 
5 – наконечник; 6 – шарик; 7 – запирающий конус; 
8 – гайка.
рисунок 1.  Неразрушаемый  транслятор  детонации 
транер

Материал  трубки  транера  под  воздействием  про-
дуктов взрыва заряда ЭВВ подвергается существен-
ным  деформациям,  величина  которых  значительно 
превышает  предел  упругости  нержавеющей  ста-
ли  марки  12Х18Н10т.  Поэтому  решение  задачи  по 
прочности  цилиндрической  трубки,  полностью  на-
ходящейся в пластическом состоянии, будем искать 
в  гидродинамическом приближении по  теории Ми-
зеса (Работнов Ю.Н., 1962). Полагаем что: материал 
трубки способен претерпевать значительные дефор-
мации  (в  экспериментах  показано,  что  относитель-
ное  расширение  составляет  величину  до  8%)  без 
разрушения;  материал  трубки  является  несжимае-
мым  (гидродинамическое  приближение),  поэтому 

пренебрегаем упругой деформацией; под действием 
внутренней нагрузки трубка расширяется устойчиво, 
так что перемещения являются радиальными; в про-
цессе расширения в материале трубки не происходит 
химических  реакций  или  фазовых  превращений, 
сопровождающихся  поглощением  или  выделением 
тепла; материал  трубки  транера  следует  диаграмме 
идеальной пластичности.

рисунок 2. Фотографии транеров в сборе

3 2 8 6 1 7 4 5
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На  рисунке  3  приведены  эпюры  распределения 
главных напряжений σz и σr, построенные по форму-
лам 145.4 и 145.7 (Работнов Ю.Н., 1962).

σ – нормальные (главные) напряжения; z, r, φ – цилиндри-
ческие координаты; a – внутренний радиус трубки; b – на-
ружный радиус трубки. При этом σφ>σz>σr.
рисунок 3. Эпюры распределения напряжений по толщи-
не стенки трубки, находящейся под действием внутренне-
го давления

При  увеличении  внутреннего  давления  пластиче-
ское состояние достигается прежде всего на внутрен-
ней поверхности. Условие достижения состояния те-
кучести будет следующим:

- по критерию треска  ;
2

σ 2

22

b
abq Т


  ;

- по критерию Мизеса  ,
3

σ 2

22

b
abq Т


  ,

где q – внутреннее давление; b – наружный радиус 
трубки; а  –  внутренний радиус трубки; σт  – предел 
текучести материала трубки.
если  продолжать  увеличивать  давление,  в  трубке 

образуются  две  области:  внутренняя,  где  матери-
ал  находится  в  пластическом  состоянии,  и  внеш-
няя,  упругая.  Будем  определять  предельные  зна-
чение  давления,  т.е.  давление,  при  котором  весь 
материал  переходит  в  пластическое  состояние,  по 
теории  пластичности  Мизеса.  Предположим,  что 
в  трубке  осуществляется  плоское  деформирован-
ное  состояние,  т.е.  относительное  удлинение  ма-
териала  вдоль  оси  z,  εz=0. Применяя формулы 77.4 

(Работнов Ю.Н.,  1962),  найдем,  что   .σσ
2
1σ  rz   

Внесем  это  значение  σz  в  условие  пластичности 

      .2 2222
Тrzzr     .

Получим:    .2
2
3 22

Тr     . Отсюда  .σ
3
2σσ Тr   .

Формулы для напряжений σz получаются из формул 
145.4  (Работнов Ю.Н., 1962) заменой σT на 2/√3∙σT, 
напряжение σz равно их полусумме:
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a
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
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Последняя формула позволяет определить внутрен-
нее давление (qТ), при котором весь материал трубки 
транера переходит в пластическое состояние, и даёт 
искомое решение.
Проведём расчёт допускаемых предельных значе-

ний давлений (Рпр) для трубок транеров при толщине 
стенки 0,9 и 1,0 мм и при коэффициенте запаса проч-
ности 1,5.

1.1. Исходные данные для расчёта
Внутренний диаметр трубки 2,7 и 2,5 мм; наруж-

ный диаметр трубки 4,5 мм; предел текучести стали 
12Х18Н10т составляет 276 МПа (по паспорту меха-
нических  характеристик  на  данную  партию  трубок 
транеров). В дальнейшем эта партия транеров была 
испытана  экспериментально на  работоспособность; 
коэффициент Пуассона для стали, характеризующий 
упругие свойства материала, принимаем μ=0,3.
После подстановки этих данных в последнюю фор-

мулу получаем.
1. При толщине стенки трубки транера 0,9 мм

МПа. 7,1085,1/99,162  МПа 99,162
7,2
5,4ln276

3
2

 прТ Рq  ,

Pnp=162,99/1,5=108,7 МПа.
2. При толщине стенки трубки транера 1,0 мм

.МПа 0,1255,1/55,187  МПа 55,187
5,2
5,4ln276

3
2

 прТ Рq  ,

Pnp=187,55/1,5=125,0 МПа.
таким образом, допускаемые предельные значения 

давлений  (Рпр) при коэффициенте  запаса прочности 
1,5  составляют,  соответственно,  величины  108,7  и 
125,0  МПа.  Следовательно,  конструкция  транера 
с трубкой с толщиной стенки 1,0 мм является более 
прочной.

2.  расчёт детонационных параметров 
и изоэнтропы расширения 
продуктов взрыва транелита 
по термодинамической программе 
BKW-т
В  работе  выполнены  расчёты  теплоты,  темпера-

туры  и  удельного  объёма  газообразных  продуктов 
взрыва ЭВВ «транелит». Рассчитаны  также  его де-

a

b

σφ

σz

σr
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тонационные параметры. Проведены расчёты давле-
ния продуктов взрыва  заряда из ЭВВ «транелит» в 
замкнутом  объёме,  т.е.  давления,  воздействующего 
на металлическую оболочку транера.

2.1.  расчет теплоты и температуры  
взрыва транелита

температура взрыва транелита рассчитывается по 
формуле

,
С ПВ 

ВП 
взр

v

vQТ   

где Qv ВП – теплота взрывчатого превращения; Cv ПВ – 
теплоемкость продуктов взрыва.
Исходя  из  уравнения  взрывчатого  превращения 

транелита, можно рассчитать теплоту взрыва:
С23,4H1,74O19,89N19,05F6,96→19,89CO+9,525N2+

+2,205Cтв+1,305(CF4)газ+1,74HF

Qv вп=Qобр пв–Qобр тран,
где Qобр  пв  –  теплота  образования  продуктов  взрыва;  

Qобр тран – теплота образования транелита (301,34 кДж/кг).
Qv вп=19,89∙111,8+1,74∙266,12+

+1,305∙928,04–(-301,34)=4200 кДж/кг.
Пользуясь табличными значениями теплоемкостей 

компонентов продуктов взрыва транелита, рассчиты-
ваем температуру взрыва транелита: 4000 К.
таким образом, теплота взрыва ЭВВ «транелит» со-

ставляет 4200 кДж/кг, температура взрыва – 4000 К.

2.2.  Некоторые особенности 
функционирования транера

1.  транер  представляет  собой  удлиненный  заряд 
ВВ в многослойной оболочке, причем между слоями 
оболочки  есть  довольно  существенные,  сравнимые 
с  толщиной  оболочек,  воздушные  зазоры.  Наличие 
зазоров настолько усложняет расчет взаимодействия 
продуктов взрыва транелита с различными оболочка-
ми, что делает точный расчет практически нецелесо-
образным. Проще и надежнее провести ряд опытов, 
чем  смоделировать  численную  трехмерную  задачу 
или задачу в ударных полярах с учетом разгона и тор-
можения метаемых взрывом оболочек.
2.  При взрыве заряда транера можно считать, что 

расширение оболочек происходит медленно по срав-
нению  с  детонацией  заряда,  т.к.  скорость  метания 
оболочек  существенно  ниже  скорости  детонации. 
Скорость  детонации  транелита  составляет  ~8  км/с, 
а скорость метания (расширения оболочек), которую 
можно  оценить  по  формуле  Гарни  (Дерибас А.А., 
2000),  составляет  порядка  0,5  км/с.  На  рисунке  4 
приведена схема цилиндрического заряда массой С и 
листовой оболочки массой М для соответствующего 
расчета.

рисунок 4.  Схема  цилиндрического  заряда  и  листовой 
оболочки

Для нашего случая, когда длинный полый цилиндр 
полностью заполнен взрывчатым веществом и стен-
ка этого цилиндра при взрыве ускоряется наружу,

,
2
1

2

2/1







 

C
M

E
V

 ,

где V – максимальная скорость оболочки; М – масса 
метаемой оболочки; С – масса ВВ; Е – энергия Гарни. 
В первом приближении можно принять (2Е)0,5=0,27–
0,28 км/с.
3.  Следует  также  учесть,  что  на  металлическую 

трубку –  основную силовую оболочку  транера  воз-
действует  ударная  волна,  но  она  имеет  низкую  ин-
тенсивность  в  связи  с  очень малой массой ЭВВ на 
погонный метр и наличием оболочек заряда из раз-
личных материалов и воздушных зазоров. Учет влия-
ния медной трубки и обмотки из кевлара по ударным 
адиабатам  Гюгонио  для  решаемой  задачи  в  расши-
ряющейся системе некорректен.
таким  образом,  на  основании  вышеизложенного 

расчет давлений продуктов взрыва, воздействующих 
на стальную оболочку транера, будем проводить на 
основе квазистатического подхода без учета динами-
ческих нагрузок. Для решения задачи воспользуемся 
результатами  расчётного  моделирования  по  термо-
динамической  программе  BKW-T  (Вирченко В.А., 
2014).

2.3.  расчёт давления продуктов взрыва 
транелита в стальной трубке транера

1.  Исходные данные для расчета приведены в та-
блице 1.
2.  Состав  продуктов  взрыва  транелита  в  точке 

Жуге приведен в таблице 2. точка Жуге (плоскость 
Чемпена – Жуге) соответствует совпадению адиа-
баты продуктов детонации с их изоэнтропой, при 
котором  ударный  фронт  перемещается  относи-
тельно  продуктов  детонации  со  скоростью  звука 
в них.

M

C
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таблица 2 – Расчетный состав продуктов взрыва транели-
та в точке Жуге

продукт число молей
(соответствует брутто-формуле транелита)

CO 0,251

CO2 1,269

CF4 0,200

N2 1,491

NO 0,0015

NO2 0,000005

NH3 0,00043

O2 0,000065

H2O 0,193

HF 0,269

H2 0,0015

F2 0,000012

C (тв.) 2,128

3.  Расчетные  параметры  детонации  транелита  в 
точке Жуге приведены в таблице 3.
Следует  отметить  близость  значений:  расчетной 

скорости детонации транелита (7,9 км/с) с экспери-
ментальной (8,0 км/с); температуры взрыва (3833 К) 
с рассчитанной ранее (4000 К).
4.  Результаты  расчётов  характеристик  продуктов 

взрыва транелита по программе BKW-T для выбран-
ного  интервала  степеней  их  расширения  (V/V0  от 
4,56 до 15,10 применительно к нашей задаче) приве-
дены в таблице 4. Изоэнтропа расширения продуктов 
взрыва  учитывает  изменение  состава  равновесных 
продуктов.

5.  Продукты  взрыва  транелита  после  взаимодей-
ствия  с  внутренними  оболочками  в  конце  концов 
изоэнтропически расширятся до объема внутренней 
полости транера, т.е. до V/V0, равной отношению ква-
дратов внутреннего диаметра транера после взрыва к 
начальному диаметру заряда  (с учетом объёма обо-
лочек).  Это  отношение  по  оценкам можно  принять 
равным  8–10,  что  соответствует  давлению  на  изо-
энтропе 100–70 МПа,  т.е. меньше, чем допустимые 
предельные  значения  давлений  в  трубке  транера 
(Рпр=109–125 МПа).
Следует отметить, что реальную степень расшире-

ния продуктов взрыва в замкнутом объёме с учётом 
меди и кевлара, оцениваемую в работе отношением 
V/V0,  а  также  падение  давления  из-за  сопротивле-
ния  обмотки  из  кевлара  расширению  теоретически 
учесть трудно. Эти вопросы далее будут уточнены по 
результатам экспериментального исследования рабо-
тоспособности и прочности транеров.

3.  Экспериментальные исследования 
работоспособности и прочности 
конструкции транеров
В  ходе  исследований  была  проведена  серия  из 

7  опытов.  толщина  стенки  трубки  транера  из  не-
ржавеющей  стали  марки  12Х18Н10т  с  наружным 
диаметром 4,5 мм во всех экспериментах составля-
ла 1 мм. В некоторых опытах был увеличен диаметр 
заряда транелита по сравнению со штатным. В ряде 
экспериментов в конструкции транера отсутствовала 
медная оболочка заряда. Обмотка из кевлара исполь-
зовалась только для штатного образца транера. Сле-

таблица 1 – Исходные данные для расчета по программе BKW-T
компоненты транелита C H N F O ΔНобр, ккал/моль

ВВ 6,0 0,0 6,0 0,0 6,0 -143,7

полимер 1 1,7 1,4 0,0 2,0 0,0 90,0

полимер 2 2,0 0,0 0,0 4,0 0,0 145,0

брутто состав 3,847 0,66 2,983 1,068 2,983 -24,478

таблица 3 – Параметры детонации транелита в точке Жуге

параметр единица измерения величина

скорость детонации транелита м/с 7889

массовая скорость продуктов взрыва м/с 2014

детонационное давление ГПа 29,4

температура детонации К 3833

энтропия продуктов взрыва ккал/(моль∙К) 211,5

показатель политропы продуктов взрыва 2,92

кислородный коэффициент транелита 0,44
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дует  отметить,  что  отсутствие  оболочки из  кевлара 
приводит  к  усилению  воздействия  ударной  волны, 
образуемой  при  детонации  транелита,  т.е.  является 
более  жёстким  или  мажорирующим  воздействием 
на стенки трубки транера по критериям прочности и 
безосколочности. В то же время медная и кевларовая 
оболочка  занимают  определённый  объём  транера, 
который  уменьшает  расширение  продуктов  взры-
ва. Это приводит к увеличению давления в системе. 
Шнуровой заряд транелита устанавливался соосно с 
трубкой, для чего использовались бумажные втулки. 
Измерения  диаметров  трубок  транеров  до  и  после 
испытаний производились с использованием микро-
метра  класса  точности  2.  Эксперименты  проводи-
лись в СКтБ «технолог» при атмосферном давлении 
и температуре 20–25°С.
Опыт № 1. Диаметр заряда транелита 0,66–0,67 мм 

(удельная масса ЭВВ 0.6  г/пог. м), без медной обо-
лочки и обмотки из кевлара.

Опыт № 2. Диаметр заряда транелита 0,66–0,67 мм, 
заряд находился в медной оболочке, без обмотки из 
кевлара.
Опыт № 3. Штатный образец транера. Диаметр за-

ряда транелита в данном опыте 0,66–0,67 мм, заряд 
находился в медной оболочке и обмотке из кевлара.
Опыт  № 4.  Диаметр  заряда  транелита  0,95  мм 

(удельная масса ЭВВ 1,28 г/пог. м), без медной обо-
лочки и обмотки из кевлара.
Опыт № 5. Диаметр заряда транелита 0,95 мм, за-

ряд  находился  в  медной  оболочке,  без  обмотки  из 
кевлара.
Опыт № 6. Использовались  два  параллельно  уло-

женных  шнура  транелита  с  диаметрами  0,65  и 
0,79 мм  (общая  удельная масса ЭВВ 1,48  г/пог. м), 
без медной оболочки и обмотки из кевлара.
Опыт № 7. Использовались  два  параллельно  уло-

женных  шнура  транелита  с  диаметрами  0,65  и 
0,95 мм (общая удельная масса ЭВВ 2,0 г/пог. м), без 
медной оболочки и обмотки из кевлара.
Результаты  опытов  систематизированы и  сведены 

в таблице 5.
Все  опыты,  за  исключением № 5,  безосколочные. 

Относительное  увеличение  диаметра  трубки  всегда 
более 0,2% и составляет величину от 1,1% до 15%, 
что говорит о работе материала трубки транера при 
импульсном  взрывном  нагружении  в  области  пла-
стических деформаций. Раскрытие трубок транеров 
преимущественно происходит в области контакта за-
ряда с бумажными втулками. трещины раскрывают-
ся  параллельно  оси  заряда  за  счёт  тангенциальных 
нормальных напряжений. Следует отметить, что не-
ржавеющая сталь марки 12Х18Н10т после импульс-
ного взрывного нагружения приобретает магнитные 
свойства, которые усиливаются с увеличением мас-
сы заряда.

таблица 5 – Результаты испытаний работоспособности и прочности транера

№  
опыта

масса  
транелита,  
г/пог. м

относительное  
увеличение  

диаметра трубки,  
%

V/V0

расчётное  
давление  

продуктов взрыва 
в трубке, МПа

толщина  
стенки трубки 
(после взрыва), 

мм

наличие 
медной 
оболочки

примечание

1 0,60 1,10 14,1 44,5 0,98 – трубка цела

2 0,60 2,45 13,0 49,5 0,93 + трубка цела, V/V0 –  
с учётом объема меди

3 0,60 4,00 5,2 93,2 0,94 медь 
и кевлар

трубка цела, V/V0 –  
с учётом объема меди 

и кевлара
4 1,28 6,70 6,9 138,5 0,87 – трубка цела

5 1,28 – – – – +
множественное  

раскрытие трубки, 
откол

6 1,48 9,50 5,8 185,0 0,86 – раскрытие трубки  
в одном месте

7 2,00 15,00 4,7 280,0 0,78 – раскрытие трубки  
в четырех местах

таблица 4 – Результаты расчётного моделирования

V/V0 V, см3/г Р, МПа т, К
4,56 2,46 295,15 1423,6
5,12 2,77 236,12 1381,8
5,77 3,117 188,89 1342,9
6,53 3,528 151,12 1306,6
7,42 4,011 120,89 1272,7
8,47 4,581 96,71 1240,7
9,72 5,256 77,37 1210,5
11,21 6,059 61,90 1181,8
12,98 7,017 49,52 1154,4
15,10  8,165  39,61 1128,1

Примечание  –  V0  –  начальный  удельный  объем  продуктов 
взрыва, см3/г; V – удельный объем продуктов взрыва при раз-
личной  степени  расширения,  см3/г;  Р  –  давление  продуктов 
взрыва, МПа; т – температура продуктов взрыва, К.
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4.  Сопоставление результатов 
аналитического и 
экспериментального исследования 
прочности транеров
1.  Рассчитанные  ранее  предельные  (максималь-

ные) значения давлений составляют 163 и 187 МПа 
для трубок с толщиной стенки 0,9 и 1,0 мм, соответ-
ственно.  Допускаемые  предельные  значения  давле-
ний (Рпр) при коэффициенте запаса прочности 1,5 со-
ставляют, соответственно, 108,7 и 125 МПа.
2.  Анализ  результатов  экспериментальных  иссле-

дований (таблица 5) показывает, что стальная трубка 
транера с толщиной стенки 1,0 мм без медной и кев-
ларовой оболочек заряда сохраняет целостность при 
воздействии  давлений  продуктов  взрыва  транели-
та, рассчитанных из изоэнтропы их расширения по 
программе BKW-T и составляющих 44,5–138,5 МПа 
(опыты 1, 2, 4). При давлениях 185 и 280 МПа (опы-
ты 6, 7) стальная трубка разрушается. Указанные ре-
зультаты подтверждают проведенный расчёт по тео-
рии Мизеса предельного значения давления для этой 
трубки транера – 187 МПа.
В  опыте  5  с  медной  оболочкой  заряда  транелита 

происходит разрушение трубки, которое объясняется 
как  повышением  давления  вследствие  уменьшения 
степени  расширения  продуктов  взрыва,  так  и  тем, 
что расширяющаяся медная оболочка со скоростью 
около  2000  м/с  нагружает  трубку  транера  (высоко-
скоростной удар). Эти обстоятельства приводят к об-
разованию напряжений, превышающих предел проч-
ности трубки.
3. Сопоставление результатов опытов 1, 4 и опыта 3 

(штатный образец транера) позволяет рассчитать ко-
эффициент падения давления продуктов взрыва из-за 
сопротивления медной оболочки и обмотки из кевла-
ра их расширению. Из соотношений давлений про-
дуктов взрыва (44,5 и 138,5 МПа) и значений относи-
тельного увеличения диаметра трубки (1,10 и 6,70%) 
в опытах 1, 4 можно рассчитать давление продуктов 
взрыва  для штатного  образца  транера  (деформация 
трубки 4,0%), которое составило 93,2 МПа. Значение 
V/V0 для этого образца с учетом объема, занимаемого 
медью и  кевларом,  составляет  5,2. Соответственно, 
давление продуктов взрыва транелита для этой сте-
пени  их  расширения  составляет  230 МПа. Отсюда, 
коэффициент падения давления из-за сопротивления 
медной оболочки и обмотки из кевлара их расшире-
нию равен 2,5 (k=230/93,2).

5.  Методика расчета надежности 
транеров
Детонационная цепь транера состоит из шнурово-

го заряда из ЭВВ «транелит» и зарядов-усилителей, 
содержащих ЭВВ-75В и ПК-92В. Работа транера со-

стоит из  следующих процессов, по которым произ-
ведём расчеты надежности.
1.  Детонация  комбинированного  заряда  из  соста-

ва ПК-92В в алюминиевом колпачке (заряд состоит 
из высокоплотной и низкоплотной частей). Обозна-
чим ВБР  заряда Р1.  ВБР  этого  заряда  определяется 
из  соотношения  экспериментального  критического 
диаметра детонации состава dкр и рабочего диаметра 
заряда. Р1≥0,9999997, т.к. опытное значение dкр менее 
0,5 мм, а рабочий диаметр заряда составляет 4,5 мм, 
т.е. dчерт>>dкр (более, чем в 3 раза).
2.  Передача  детонационного  импульса  от  низко-

плотной  части  заряда  из  состава ПК-92В  к  кольце-
вому  заряду  из  ЭВВ-75В.  ВБР  передачи  импульса 
обозначим Р2. Надежность передачи импульса опре-
деляется  путем  инициирования  ЭВВ-75В  зарядом 
ПК-92В с  уменьшенной  (до 0,74  г/cм3)  плотностью 
(плотность штатного заряда 1,0 г/см3).

D1,0=5420  м/с,  отсюда  детонационное  давление 
Р1,0=79,34 кбар;

D0,74=4610  м/с,  отсюда  детонационное  давление 
Р0,74=44,44 кбар (D – скорость детонации), тогда при 
τ=const:

Р2
1.0·τ/Р2

0.74·τ  =79,342/44,442=3,18,  т.е.  при  умень-
шении импульса ≈ в 3 раза,  заряд ЭВВ-75В надеж-
но  инициируется  зарядом  ПК-92В,  следовательно 
Р2≥0,9999997.
3.  Детонация  кольцевого  заряда  из  ЭВВ-75В  в 

бакелитовой  втулке  (ВБР  –  Р3).  ВБР  этого  заряда 
определяется  из  соотношения  экспериментальной 
критической толщины ЭВВ-75В (hкр) и рабочей тол-
щины заряда. Р3≥0,9999997, т.к. экспериментальный 
dкр состава равен 0,5 мм, соответственно, hкр–0,3 мм, 
а  рабочая  толщина  стенки  кольцевого  заряда  равна 
1,0 мм, т.е. hчерт>>hкр (более, чем в 3 раза).
4.  Передача  детонационного  импульса  от  коль-

цевого  заряда  из  ЭВВ-75В  к  шнуровому  заряду  из 
ЭВВ  «транелит»  в  медной  оболочке  (удлиненному 
заряду – УЗ) (ВБР – Р4). Надежность передачи этого 
детонационного импульса определяется эксперимен-
тально по уменьшенной в 3 раза длине заряда ЭВВ-
75В (l=1 мм, вместо рабочей l=3 мм). Все 10 опытов 
дали  положительные  результаты,  таким  образом: 
Р4≥0,9999997.
5.  Детонация  шнурового  заряда  из  ЭВВ  «тра-

нелит» в медной оболочке (УЗ) (ВБР – Р5). ВБР УЗ 
определяется  расчетно-экспериментальным  путем 
по  методу  Босса. Метод  Босса  основан  на  анализе 
функции нормального распределения (кривой «проч-
ности» R). Согласно ему ВБС заряда ВВ корректно 
определяется  по  величине  разности между  чертеж-
ным (рабочим, реальным) значением диаметра заря-
да (Qчерт) и меньшим, но стабильно детонирующим в 
серии опытов диаметром заряда (Qи). Известно, что 

АНАЛИТИчЕСКОЕ И эКСПЕРИМЕНТАЛьНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ПРОчНОСТИ И НАДЁжНОСТИ  
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с уменьшением диаметра заряда ВВ его надежность 
уменьшается  в  связи  с  действием  волн  разрежения 
в продуктах детонации и приближением к критиче-
скому диаметру. Для зарядов ВВ сложной формы это 
относится к наименьшему поперечному размеру (на-
пример, толщине для плоского заряда).
Вероятность  безотказного  срабатывания  заряда 

определяется по формуле
P0=F(z) z=(Qчерт. − R)/[σR,γ (1+0,5n)],
где  F(z)  –  нормированная  функция  нормального 

распределения; R – математическое ожидание «проч-
ности»  (уровень  воздействующего  фактора,  соот-
ветствующий 50% срабатывания); σR,γ – среднее ква-
дратическое  отклонение; n  –  количество  опытов на 
уровне Qи.

P0=F(z) находится из таблицы 6.

таблица 6 – Значения F(z)
z F(z)

2,33 0,9901

3,10 0,9990

3,73 0,99990

4,26 0,999990

4,76 0,9999990

5,00 0,9999997

>5,00 >0,9999997

Верхняя  доверительная  граница  среднего  квадра-
тического отклонения находится по формуле

σR,γ =(Qи−Rmin)/(3−x),
где Rmin – максимальный диаметр заряда, при кото-

ром происходит 100% отказа; Qи – минимальный диа-
метр заряда, обеспечивающий 100% срабатывания.
На  практике  экспериментально  определяются 

близкие к Rmin и Qи значения. В первом приближении 
в качестве Rmin принимается критический диаметр де-
тонации заряда. Значения x берут из таблицы 7.
Математическое ожидание «прочности» R опреде-

ляется по формуле
R =Qи + xσR,γ.
Приведем следующие характеристики:
Rmin=0,  т.к.  оказалось  практически  невозможным 

определить диаметр заряда ЭВВ «транелит» в мед-
ной оболочке, при котором фиксируются отказы де-
тонации (dкр открытого заряда 0,2 мм, теоретическая 

оценка dкр  заряда в медной оболочке 0,05–0,07 мм); 
Qи = 0,15 мм (100% срабатывание зарядов диаметром 
0,15  мм  в  медной  трубке  с  наружным  диаметром 
0,8 мм);

Qчерт.  =  0,6–0,7  мм  (рабочий  диаметр  заряда  в 
транерах);

σR,γ =(0,15–0)/(3+1,04)=0,0371; R=0,15–1,04·0,0371= 
=0,1114 мм;

z=(0,6–0,1114)/[0,0371·(1+1/20)]=12,6,
отсюда по таблице 6 находим: Р5>0,9999997.
6.  Передача детонационного импульса от УЗ к низ-

коплотной части заряда из состава ПК-92В (ВБР – Р6). 
Надежность передачи этого детонационного импуль-
са  определяется  при  испытаниях  изделий  с  умень-
шенной длиной отрезка УЗ в заряде из ПК-92В. Экс-
периментально  установлено,  что  при  уменьшении 
длины отрезка УЗ в 3 раза (до 1,3 мм) наблюдается 
надежное  инициирование  заряда  ПК-92В  (боковое 
инициирование), что обеспечивает Р6≥0,9999997.
Показано,  что  торцевое  инициирование  удлинен-

ным  зарядом  (УЗ)  также  обеспечивает  устойчивую 
детонацию заряда ПК-92В, что дополнительно повы-
шает надежность работы стыка указанных зарядов.
7.  Детонация  комбинированного  заряда  из  соста-

ва  ПК-92В  в  алюминиевом  колпачке  (ВБР  заряда 
Р1≥0,9999997).
На основании выполненных расчетов находим на-

дежность транера в целом (Рт):
Рт=Р1·Р2·Р3·Р4·Р5·Р6·Р1;

Рт=0,99999977=0,9999979.
таким  образом,  надежность  транеров  составляет 

Рт=0,9999979,  что  обеспечивает  требование  техни-
ческого задания.

6.  Методика расчета прочности 
конструкции неразрушаемых 
трансляторов детонации  
на основе ЭВВ (транеров)  
при их функционировании
Ниже приведена схема расчета.
1.  В  предположении  несжимаемости  материала 

металлической трубки транера и исключая упругую 
деформацию,  при  условиях,  когда  весь  материал 
трубки переходит в пластическое состояние (гидро-

таблица 7 – Значения x
количество опытов, n

γ 2 3 4 5 6 7 8 9 10 15 20

0,7 -0,12 -0,44 -0,64 -0,79 -0,92 -1,00 -1,08 -1,14 -1,20 -1,43 -1,57

0,8 0,13 -0,40 -0,44 -0,60 -0,72 -0,84 -0,91 -0,98 -1,04 -1,25 -1,44

0,9 0,48 0,09 -0,15 -0,33 -0,47 -0,58 -0,67 -0,75 -0,82 -1,07 -1,23
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динамическое  приближение),  задаваясь  характери-
стиками трубки и металла, выполняют расчёт допу-
скаемого значения давления по теории Мизеса (Рпр) 
при коэффициенте запаса прочности 1,5.
2.  По термодинамической программе BKW-т вы-

полняют расчёты детонационных параметров и изо-
энтропы  расширения  продуктов  взрыва  транелита 
или иного ЭВВ, выбранного по условиям эксплуата-
ции транера.
3.  С  использованием  полученных  результатов  по 

п.  2  и  с  учётом  найденного  коэффициента  падения 
давления  продуктов  взрыва  ЭВВ  из-за  сопротивле-
ния медной оболочки и обмотки из кевлара их рас-
ширению  (k=2,5),  определяют  расчётные  давления 
продуктов  взрыва  зарядов  ЭВВ  различного  диаме-
тра,  воздействующие  на  металлическую  оболочку 
транера.
4.  Сопоставляя  полученные  величины  давлений 

продуктов  взрыва,  воздействующих  на  металличе-
скую оболочку транера (п. 3), с допускаемыми значе-
ниями давлений (п. 1) определяют рабочий шнуровой 
заряд ЭВВ, его диаметр и массу на погонный метр.

заключение
1.  Проведено аналитическое и экспериментальное 

исследование  работоспособности,  прочности  и  на-
дежности  неразрушаемых  трансляторов  детонации 
(транеров) на основе ЭВВ «транелит».
2.  По  теории  Мизеса  в  гидродинамическом  при-

ближении решена задача по определению прочности 
металлической оболочки транера – цилиндрической 
трубки  из  нержавеющей  стали  марки  12Х18Н10т 
с  наружным  диаметром  4,5  мм  и  толщиной  стенки 
0,9  или  1,0  мм,  полностью  находящейся  в  пласти-
ческом  состоянии. Определены  пределы  прочности 
трубки с различной толщиной стенки и с заданным 
коэффициентом запаса – 1,5.
3.  Проведены  расчёты  теплоты,  температуры 

взрыва  и  объёма  газообразных  продуктов  взрыва 
транелита.  Выполнены  расчёты  детонационных 
параметров  транелита  по  термодинамической  про-
грамме  BKW-т,  а  также  изоэнтропы  расширения 
продуктов  его  детонации.  Определены  расчётные 
давления продуктов взрыва зарядов различного диа-
метра, воздействующие на металлическую оболочку 
транера.
4.  На  основании  экспериментальных  исследова-

ний,  проведенных  в  СКтБ  «технолог»,  подтверж-
дена  работоспособность  и  прочность  конструкции 
транеров, в том числе с мажорирующей оценкой из-
быточного давления в трубке при детонации тране-

лита с бóльшим (до 0,95 мм) по сравнению с рабочим 
(0,65  мм)  диаметром  заряда. Определён  коэффици-
ент  падения  давления  продуктов  взрыва  транелита 
из-за сопротивления медной оболочки и обмотки из 
кевлара их расширению. Определены остаточные де-
формации металлической оболочки транера в штат-
ном исполнении, которые составили величину около 
4%. Полученные результаты использованы для под-
тверждения  показателей  надёжности  конструкции 
транеров.
5.  На основании полученных результатов исследо-

ваний разработана методика расчета прочности кон-
струкции  неразрушаемых  трансляторов  детонации 
на основе ЭВВ при их функционировании.
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Предложен способ расширения функциональных 
возможностей системы контроля и диагностики 
в поиске неисправностей бортового комплекса 
управления космического аппарата за счет 
свойств реконфигурируемых вычислительных 
структур. Рассмотрена возможность реализации 
бортового диагностирования элементов бортового 
комплекса управления методом дублирования. 
Приведена структурная схема системы контроля 
и диагностики, построенной на базе встроенных 
реконфигурируемых вычислительных структур.
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The method of enhancement of the functional 
capabilities of control and diagnostic  
system during search for the SC onboard control  
system failures due to properties of  
the reconfigurable computing structures is offered. 
A possibility of implementation of onboard  
diagnosing of onboard control system elements  
by a redundancy method is considered.  
The flowchart of the control and diagnostic  
system based on the built-in reconfigurable  
computing structures is provided.
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введение
С  непрерывным  ростом  сложности  аппаратно-

программного  построения  бортовых  комплексов 
управления  (БКУ)  современных  космических  аппа-
ратов (КА) усложняются методы и средства проведе-
ния функционального контроля и диагностики дан-
ных типов служебных систем КА.
Задача  повышения  эффективности  диагностиче-

ского обеспечения БКУ важна не только с точки зре-
ния выяснения причин, приведших к возникновению 
неисправности или отказа той или иной подсистемы 
БКУ  ранее  срока  активного  существования  КА.  ее 
актуальность  заключается,  в  первую  очередь,  в  по-
вышении  эффективности  методов  контроля  и  диа-
гностики технического состояния БКУ КА с целью 
максимально  точной  локализации  неисправностей 
для  обеспечения  возможности  их  своевременного 
изолирования и последующего устранения, что явля-
ется  важнейшей  составляющей  обеспечения  безот-
казного функционирования систем КА и его надеж-
ности в целом.
Как  правило,  в  составе  большинства  БКУ  совре-

менных  КА  можно  выделить  бортовую  цифровую 
вычислительную  систему  (БЦВС),  обеспечиваю-
щую  выполнение  вычислительных  и  управляющих 
процессов в рамках задач, решаемых БКУ того или 
иного КА. Аппаратную и программную составляю-
щие, на которых реализуются алгоритмы диагности-
ки и контроля БКУ, относят к системе диагностики и 
контроля (СКД) вычислительной системы БКУ. СКД 
при  этом  представляет  собой  специализированное 
программно-алгоритмическое  обеспечение,  которое 
совместно с базовой операционной системой входит 
в состав системного программного обеспечения (ПО) 
БЦВС, не выделяясь как самостоятельная аппаратная 
подсистема среди других подсистем БКУ.
Посредством  СКД  осуществляется  контроль  ра-

ботоспособности  БКУ,  формируются  признаки  ап-
паратной  и функциональной  исправности,  массивы 
входной и выходной контрольно-измерительной ин-
формации,  осуществляется  реконфигурация  БЦВС 
в случае обнаружения отказа одной или нескольких 
вычислительных подсистем.
Несмотря  на  то,  что  вычислительные  ресурсы 

БЦВС обеспечивают решение всех известных функ-
циональных  задач,  стоящих  перед  современными 
КА  с  определенными  технологическими  запасами 
по памяти и быстродействию, некоторые сбои и не-
исправности, возникающие в БКУ, не всегда удается 
локализовать с высокой степенью точности. Сложная 
высокоинтегрированная  электронная  компонентная 
база (ЭКБ) БКУ, такая, как центральные процессоры 

(ЦП), процессоры ввода-вывода, микроконтроллеры 
(МК),  программируемые  логические  интегральные 
схемы (ПЛИС), при возникновении в них неисправ-
ностей очень часто не выходят из строя полностью, 
а  продолжают  функционировать  некорректно.  СКД 
после фиксации неисправности в БКУ и ее изолиро-
вания  производит  восстановление  работоспособно-
сти БКУ, как правило, посредством реконфигурации. 
При  этом  нередко  остается  невыясненной  точная 
причина неисправности тех же ЦП, МК или ПЛИС 
на периферийных участках, не говоря уже об уров-
нях  аппаратного  ядра,  памяти  и  элементов  низкого 
аппаратного уровня (логические вентили, триггеры, 
коммутаторы).
Специфика некоторых сложных типов аппаратных 

и программных отказов, возникающих в подсистемах 
БКУ,  и  необходимость  в  высокой  степени  иденти-
фикации состояния БКУ могут потребовать от СКД 
глубокого  перестроения  диагностической  модели  и 
введения  дополнительного  аппаратного  элемента  в 
состав БКУ, что не всегда может быть предусмотрено 
функциональными возможностями применяемых се-
годня программных СКД. Помимо этого, ключевую 
роль в решении проблемы построения эффективно-
го  и  многофункционального  диагностического  обе-
спечения СКД КА играют поиски методов и средств 
повышения  гибкости  диагностических  алгоритмов 
и их адаптации к аппаратным и программным неис-
правностям, возникающим в условиях внешних воз-
действующих факторов (ВВФ), характерных для экс-
плуатации КА.
Исследуя  различные  подходы  по  построению 

эффективной  и  многофункциональной  СКД  БКУ, 
нельзя  не  рассматривать  возможность  аппарат-
ного  выделения  СКД  из  состава  программно-
алгоритмического  обеспечения БЦВС и  использо-
вания  ее  в  качестве  самостоятельной  подсистемы 
БКУ. С этой целью предлагается расширение функ-
циональных возможностей СКД за счет использо-
вания свойств так называемых реконфигурируемых 
вычислительных  структур  (РВС),  практическая 
реализация  которых  возможна  сегодня  благодаря 
стремительному  развитию  радиационно  стойкой 
высоко интегрированной ЭКБ.

1.  Организация встроенного контроля 
при диагностике БКУ КА
Для корректной оценки возможности аппаратного 

выделения  СКД  и  использования  ее  в  качестве  са-
мостоятельной подсистемы БКУ рассмотрим струк-
турную схему типовых бортовых систем управления 
(рисунок  1),  разрабатываемых  в  МОКБ  «МАРС» 
(Бровкин А.Г. и др., 2010).
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рисунок 1.  Структурная  схема  бортовой  системы 
управления

Данная  структура  построения  бортовых  систем 
(комплексов)  управления  четко  прослеживается  в 
системах управления таких КА, как «МОНИтОР-Э», 
«КАЗСАт»,  «ЭКСПРеСС-МД1»,  «ЭЛеКтРО-Л»  и 
«СПеКтР-Р».
Базовой  для  всех  БКУ,  разрабатываемых  МОКБ 

«МАРС», является БЦВС «МАРС-4», представляю-
щая  собой  четырехгранную  БЦВМ,  где  вычисли-
тельным  и  информационным  ядром  каждой  грани 
служит  двухпроцессорный  комплекс  «центральный 
процессор – процессор ввода-вывода» (Бровкин А.Г. 
и др., 2010).
В  состав  БКУ,  как  правило,  входят  также  блоки 

силовой  автоматики  (БСА),  обеспечивающие  ком-
мутацию  электропитания  и  электрическое  взаи-
модействие  со  смежными  системами;  информа-
ционно-измерительная  система  (ИИС),  состав  и 
характеристики  которой  определяются  условиями 
функционирования  КА,  решаемыми  задачами  и 
предъявляемыми требованиями по точности измере-
ний. Кроме того, в состав БКУ входят различные ис-
полнительные органы (ИО), состав и характеристики 
которых  определяются  инерционно-массовыми  ха-
рактеристиками КА, а также заданными требования-
ми по динамике и точности стабилизации.
Каждая из подсистем БКУ имеет оконечное устрой-

ство (ОУ), что чаще всего представляет собой интер-
фейс  обмена  данными,  через  который  осуществля-
ется прием и выдача информации в шины передачи 
данных.
На  рисунке  1  показано,  что  связь БЦВС  с  подси-

стемами БКУ,  а  также  с  целевой  аппаратурой  (ЦА) 
и системой телеметрических измерений, входящей в 
состав  телекомандной  системы  (тКС),  осуществля-
ется  по  мультиплексному  каналу  обмена  (МКО-1). 
С помощью второго канала обмена (МКО-2) борто-
вая  аппаратура  командно-измерительной  системы 
(БАКИС), обеспечивающая прием данных от назем-

ного комплекса управления (НКУ), взаимодействует 
с БЦВС и ЦА. БЦВС также является контроллером 
шины для всех устройств, кроме БАКИС, для кото-
рой БЦВС является ОУ.
Информация о параметрах состояния КА, обозна-

ченная вектором R  , формируется в ИИС и поступает 
в  БЦВС,  где  используется  в  вычислительных  алго-
ритмах.  Вектор  управления    ,  сформированный  в 
БЦВС в результате обработки вектора R  , передается 
на ИО. БСА принимают от смежных систем КА ин-
формационный вектор сигналов S   и передают управ-
ляющие  команды  на  смежные  системы  в  виде  век-
тора команд K  . Командно-программная информация 
(КПИ) поступает из НКУ через тКС в БКУ, а анало-
говая и цифровая  телеметрическая информация – в 
обратном порядке. Кроме того, БКУ с ЦА также об-
мениваются КПИ.
Рисунок 1 иллюстрирует также наличие резервных 

подсистем в составе БКУ. На нем показано четырех-
гранное резервирование аппаратуры БЦВС и БСА.
В различных типах КА могут прослеживаться раз-

ные  принципы  резервирования  подсистем  БКУ  и 
использоваться разное число резервной аппаратуры 
отдельных подсистем БКУ. Важным моментом здесь 
является  то,  что  функции  переключения  резервной 
аппаратуры БКУ и  контроль их  работоспособности 
возложены непосредственно на СКД.
Контроль и диагностика БКУ, реализуемые посред-

ством СКД, должны быть многоуровневыми не толь-
ко  в  отношении контролируемых аппаратных уров-
ней подсистем БКУ, но и по отношению к диапазонам 
изменения значений контролируемых параметров.
Наиболее распространенной разновидностью мно-

гоуровневого контроля является идентификация зна-
чения контролируемого параметра по отношению к 
допустимому  и  среднестатистическому  диапазонам 
изменения. В этом случае производится контроль па-
раметра по соотношениям (Кравец В.Г., 1995)

Xiст.н<Xi<Xiст.в; xiдоп.н<Xi<Xiст.н;

Xiдоп.в>Xi>Xiст.в; xi<Xiдоп.н; xi>Xiдоп.в,
где Xiст.н, xiст.в – нижнее и верхнее среднестатисти-

ческие  значения  измеряемого  параметра  (получае-
мые по результатам опыта летных испытаний,  а на 
начальном  этапе  –  по  результатам  наземных  испы-
таний систем и моделирования); xiдоп.н, xiдоп.в – ниж-
нее  и  верхнее  допустимые  значения  измеряемого 
параметра.
При нахождении всех контролируемых параметров 

БКУ  КА  в  среднестатистическом  диапазоне  СКД 
формирует заключение о нормальном состоянии си-
стемы.  если  значение  контролируемого  параметра 
Xi(t)  выходит  за  среднестатистические  значения  в 
пределах допустимого порога, то формируется пред-
упреждающая информация. если же допустимый по-
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рог превышен,  то формируется  заключение о неис-
правном состоянии контролируемой системы.
Соотнесение  значения  контролируемого  параме-

тра с соответствующим ему диапазоном изменения 
значений легко реализуется посредством программ-
ной СКД, используемой в вышепредставленных ти-
пах БКУ.
Вместе с тем, в технической диагностике одним из 

широко распространенных методов анализа состоя-
ния фрагментов дискретных вычислительных систем 
является так называемая диагностика аппаратуры ме-
тодом дублирования (Сапожников В.В. и др., 2004). 
В данном методе анализ функционирования аппара-
туры осуществляется посредством сравнения функ-
ционирования диагностируемой аппаратуры и иден-
тичной  ей  дублирующей  (эталонной)  аппаратуры. 
Невозможность  реализации  этого  метода  примени-
тельно к элементам БКУ связана, как правило, с жест-
кими  габаритно-массовыми  ограничениями,  предъ-
являемыми к аппаратуре КА, которые не позволяют 
иметь дублирующую аппаратуру лишь для задач бор-
тового диагностирования. Кроме того, данный метод, 
направленный для диагностирования БКУ, потребует 
широкого  набора  аппаратно-программных  средств, 
в  особенности,  если  дело  касается  диагностирова-
ния отдельных фрагментов схем БЦВС. Это, в свою 
очередь,  потребует  организации  СКД  по  принципу 
встроенного контроля (рисунок 2), где схема встро-
енного  контроля  (СВК)  для  формирования  вектора 
ошибок  Z    в  процессе  анализа  функционировании 
БКУ, помимо программно-алгоритмических средств 
диагностики и контроля, должна будет иметь в своем 
составе фрагменты аппаратных средств БКУ.

рисунок 2. К пояснению принципа встроенного контроля 
БКУ

Кроме  контроля  параметров  n-мерного  вектора 
входных  воздействий  ),...,,( 21 nxxxX     и  параметров 
управляющих  команд,  задаваемых  m-мерным  век-
тором  ),...,,( 21 nyyyY   , СВК совместно с контролем 
промежуточных данных  digi ,1,   , где d – номер эта-
па  обработки  (преобразований)  данных,  осущест-
вляемых  подсистемой  diSi ,1,   ,  должна  будет  обе-

спечивать  возможность  проведения  диагностики 
элементов аппаратуры БКУ методом дублирования.
Реализовать  СКД  по  принципу  встроенного  кон-

троля предлагается на базе РВС, благодаря которым 
возможно создание эталонной аппаратной конфигу-
рации  диагностируемых  элементов  БКУ,  используя 
при этом один и тот же аппаратный вычислительный 
ресурс ПЛИС.

2.  рВС и их применение в задачах 
контроля и диагностики БКУ КА
РВС относятся к классу вычислительных систем с 

нетрадиционной архитектурой. При этом, в отличие 
от известных архитектур, достигается высокая реаль-
ная  производительность  вычислительной  системы 
на широком  классе  задач,  а  также  почти  линейный 
рост производительности при увеличении числа про-
цессоров (Каляев И.А. и др., 2009). Кроме многопро-
цессорных РВС,  существует  еще  целый  ряд  спосо-
бов  организации  реконфигурируемых  вычислений, 
включающий аппаратные методы, которые строятся 
на базе коммутируемых логических элементов (вен-
тилей).  Данный  тип  РВС  и  предлагается  использо-
вать в СКД БКУ.
Здесь  необходимо  отметить  работы  таких  отече-

ственных  исследователей,  как  А.В.  Каляев  (Каля-
ев А.В., 1984), Э.В. евреинов и В.Г. Хорошевский (Ев-
реинов Э.В.,  1981; Евреинов Э.В., Хорошевский В.Г. 
1978), И.В. Прангишвили  (Прангишвили И.В. и др., 
1967),  которые  заложили  многие  теоретические 
основы для формирования концепции РВС и позво-
лили ей успешно развиваться во многих научных и 
прикладных областях по сегодняшний день.
Самые  распространенные  типы  РВС  строятся 

на  базе  ПЛИС,  которые,  в  свою  очередь,  являют-
ся  сложной  высокоинтегрированной  микросхемой, 
способной  многократно  менять  свою  внутреннюю 
конфигурацию в зависимости от управляющей про-
граммы. Используемые в РВС ПЛИС,  как правило, 
представляют  собой  матричную  структуру,  элемен-
тами которой являются коммутируемые логические 
блоки  (КЛБ). Матричная  организация  КЛБ  обеспе-
чивает возможность последовательно-параллельного 
распределения вычислений в виде ориентированного 
графа,  топология  которого  соответствует  информа-
ционной структуре решаемой задачи.
Возможность  топологической  адаптации  архитек-

туры  РВС  к  информационной  структуре  вычисли-
тельной задачи наделяет свойством «гибкости» алго-
ритмы диагностики,  что предлагается использовать 
в диагностическом обеспечении БКУ КА при необ-
ходимости глубокого перестроения диагностических 
моделей  БКУ  в  процессе  их  адаптации  к  сложным 
типам неисправностей или отказов.
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3.  Многоуровневая реконфигурация 
СКД и гибкость диагностических 
моделей БКУ
Уровни  аппаратной  конфигурации  СКД,  реали-

зуемой  на  базе  РВС,  предлагается  распределять  по 
иерархическому  принципу  в  виде  вложенных  ма-
тричных наборов, начиная с уровня отдельных логи-
ческих элементов (КЛБ), входящих в состав ПЛИС, 
и  вплоть  до  подсистем,  образующих  независимые 
диагностические модели.
Матричное  расположение базовых компонентов  в 

ПЛИС обеспечивает возможность распределения вы-
числительных ресурсов диагностической системы на 
различных участках топологии реконфигурируемого 
вычислительного поля (РВП).
Каждый  уровень  аппаратной  конфигурации  СКД 

образовывается  путем  создания  необходимой  для 
диагностической модели комбинации  связей между 
матричными  элементами  предыдущего  уровня.  На 
рисунке  3  показано,  что  элементы  q-го  уровня  ап-
паратной конфигурации СКД образованы путем из-
менения  (комбинации)  связей  между  элементами 
(q−1)-го аппаратного уровня.

рисунок 3. Рост уровней аппаратной конфигурации

Любое  изменение  алгоритма  диагностики  будет 
приводить  либо  к  реконфигурации  одного  из  аппа-
ратных уровней, либо к изменению уровня аппарат-
ной конфигурации.
Ввиду того, что речь идет о реализации реконфигу-

рируемой диагностической системы на базе ПЛИС, 
нельзя  не  отметить  довольно  узкую  номенклатуру 
ЭКБ,  способной надежно функционировать  в  усло-
виях ВВФ в течение длительного периода. При этом 
серийность специализированных микросхем крайне 
низка  и  может  составлять  сотни  или  даже  десятки 
микросхем (Денисов А.Н. и др., 2012).
таким образом, РВС предоставляют  возможность 

создания СКД с корректируемой архитектурой, чис-
ло реконфигурируемых уровней которой будет огра-
ничиваться  лишь  сложностью  диагностических  ал-
горитмов  и  характеристиками  используемых  типов 
ПЛИС.

4.  реализация диагностики 
аппаратных элементов БКУ  
методом дублирования
На рисунке 4 представлен пример реализации диа-

гностического  алгоритма  методом  дублирования 
с помощью дублирующего (эталонного) блока и двух 
типов  базовых  логических  элементов:  «Исключаю-
щее ИЛИ» и «ИЛИ».

рисунок 4.  К  принципу  диагностики  методом  дубли ро-
вания

Диагностика блока, нормальное функционирование 
которого описывается набором функций  nixfi ,1),(   , 
осуществляется с помощью дублирующего (эталон-
ного)  блока,  характеристики  которого  аналогичны 
диагностируемому и описываются набором функций 

nixfi ,1),(*   , где i – номер канала тестирования.
При подаче на входы диагностируемого и дублиру-

ющего блоков тестового сигнала X={x1, x2, …, xn} на 
выходе диагностируемого блока, при его исправном 
состоянии,  ожидается  получение  тех  же  откликов, 
что и в дублирующем, т.е.

nixfxf ii ,1),()( *   .
С помощью логических элементов «Исключающее 

ИЛИ»  реализуется  операция  сложения  по  модулю 
два  функций  откликов  диагностируемого  и  дубли-
рующего блоков, т.е.

nixfxfy iii ,1),()( *   ,
где yi – выходное значение сигнала на i-м элементе 

«Исключающее ИЛИ».
В случае поступления на вход логического элемен-

та «Исключающее ИЛИ» разных функций от диагно-
стируемого и дублирующего блоков, т.е.

nixfxf ii ,1),()( *   ,
на его выходе сформируется логическая единица, что 
будет  свидетельствовать  о  неисправности  диагно-
стируемого  блока  на  его  (n+1)-м  диагностическом 
уровне.
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Здесь на логическом элементе «ИЛИ» реализуется 
функция  общей  оценки  состояния  z  диагностируе-
мого блока f(x), которая может принимать только два 
значения: «0» или «1». Состояние диагностируемого 
блока можно описать с помощью функции z следую-
щим образом:









),)((,1
);)((,0...21 неисправноxf

исправноxfyyyz n  

где y1, y2, …, yn – сигналы на выходах логических 
элементов «Исключающее ИЛИ» в каждом из кана-
лов тестирования.
Показанный  пример  иллюстрирует  проявление 

двух уровней диагностики. Первый диагностический 
уровень достигается с помощью функции z, описы-
вающей общее состояние диагностируемой системы, 
т.е. сам факт наличия или отсутствия в ней неисправ-
ностей. Повышение же диагностического уровня на 
единицу  позволяет  локализовать  неисправность  до 
конкретного функционального участка  (i-го канала) 
диагностируемого блока.
Самым  важным  свойством  РВС,  применительно 

к  данному примеру,  является  то,  что  дублирующий 
блок и логические элементы «Исключающее ИЛИ» 
и «ИЛИ» можно реализовать с помощью одной толь-
ко РВС непосредственно в бортовой СКД. Вычисли-
тельный ресурс РВС должен рассчитываться исходя 
из сложности элементов БКУ, диагностируемых ме-
тодом дублирования.
Кроме  того,  наличие  реконфигурируемого  аппа-

ратного участка в СКД позволит тестировать ПО без 
задействования  для  этого функциональной  аппара-
туры БКУ.

5.  Построение СКД БКУ 
с реконфигурируемыми блоками
Исходя из вышеописанных возможностей по мно-

гоуровневой реконфигурации, которые могут исполь-
зоваться в СКД, способной реализовать диагностику 
элементов БКУ методом дублирования, рассмотрим 
рисунок 5, на котором приведена структурная схема 
предлагаемой СКД БКУ с СВК, построенной на базе 
встроенных РВС.
Здесь  показано,  что  СВК  реализована  полностью 

на РВП, вычислительные ресурсы которого распре-
делены на три основные части:

реконфигурируемые  измерительные  каналы  -
(РИК);
реконфигурируемые тестовые каналы (РтК); -
реконфигурируемое дублирующее поле (РДП). -

РИК РВС отведены для измерительных каналов, 
каждый из которых требует самостоятельного алго-
ритма опроса контрольных точек БКУ. С помощью 
РИК осуществляется встроенный контроль проме-
жуточных данных gi, о котором говорилось выше.
В  РтК  РВС  формируются  независимые  тестовые 

сигналы,  посредством  которых  осуществляется  те-
стирование и проверка функционирования элементов 
БКУ на основных этапах (подсистемы Si) обработки 
(преобразования) данных.
РДП РВС предназначено для формирования необхо-

димых аппаратных устройств для проведения диагно-
стики  методом  дублирования,  а  также  для  тестиро-
вания ПО. Реконфигурационный и  вычислительный 
ресурсы РДП должны быть рассчитаны таким обра-
зом,  чтобы  можно  было  осуществлять  формирова-
ние сложных элементов БКУ, включая процессорные 
ядра БЦВС, цифровые сигнальные процессоры (DSP) 
и устройства памяти, пополняя, при необходимости, 
наборы эталонных функций в модулях памяти РВП, 
чтобы  сократить  общее  время формирования  тесто-
вых и проверочных сигналов СКД.
Здесь  следует  отметить  еще  одно  достоинство 

использования  метода  дублирования  в  диагно-
стике  элементов  БКУ.  Возможность  создания  ду-
блирующих  аппаратных  элементов  БКУ  позволит 
восстанавливать  вышедшие  из  строя  отдельные 
аппаратные  составляющие  БКУ,  не  используя  при 
этом  резервную  аппаратуру  более  целостных  под-
систем БКУ.
Обмен  данными  между  элементами  БКУ  и  СВК 

осуществляется  через  два  независимых  мульти-
плексных  канала:  тестовый  и  информационно-
измерительный.

рисунок 5. Структурная схема СКД БКУ КА с СВК, по-
строенной на базе РВС
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В качестве критерия оптимальности диагностиче-
ских  алгоритмов  можно  применять  минимум  сред-
них  потерь  (например,  минимум  среднего  времени 
поиска  дефектных  состояний)  (Иванов Ю.П. и др., 
2004)


SS

hh
h

SPSC )()(min  ,

где C(Sh) – затраты, связанные с проведением про-
верок, требуемых при поиске Sh состояния; P(Sh) – ве-
роятность h-го состояния,  Hh ,1   – число состояний 
объекта диагностирования, т.е. БКУ.
В  нашем  случае,  ввиду  того,  что  элементы  диа-

гностической подсистемы БКУ будут реконфигури-
руемыми, одним из аргументов функции C(Sh) будет 
являться  параметр W(C(ar), C(bt), C(cy)),  где C(ar)  – 
затраты, связанные с приведением РИК к конфигура-
ции ar, Rr ,1   – общее число возможных конфигура-
ций РИК; C(bt) – затраты, связанные с приведением 
РтК  к  конфигурации bt, Tt ,1    –  общее  число  воз-
можных конфигураций РтК; C(cy) – затраты, связан-
ные с приведением РДП к конфигурации cy, Yy ,1   – 
общее число возможных конфигураций РДП.
В модулях памяти может содержаться библиотека 

сигнатур, необходимая для проведения диагностики 
БКУ методом сигнатурного анализа. Помимо этого, 
данная  память  обеспечивает  хранение  признаков 
неисправностей  БКУ  и  классификатора  аппаратно-
программных  неисправностей,  которые  в  процессе 
работы диагностической системы могут пополняться 
как новыми признаками неисправностей БКУ, так и 
соответствующими им категориями и классами неис-
правностей и отказов.
таким  образом,  каждая  часть  РВП  может  карди-

нальным образом менять свою конфигурацию в про-
цессе  адаптации  диагностических  моделей  СКД  к 
сложным типам неисправностей в БКУ КА, являясь 
при  этом  гибким  вычислительным  инструментом, 
предназначенным для поиска неисправностей в БКУ 
с высокой степенью точности.

выводы
Диагностическое  обеспечение,  построенное  на 

базе  РВС,  позволяет  перестраивать  и  создавать  но-
вые диагностические модели, используя один и тот 
же вычислительный ресурс СКД.
Использование  многоуровневых  реконфигурируе-

мых систем в аппаратном диагностическом обеспе-
чении позволит воспроизводить и имитировать рабо-
ту сложных элементов БКУ.
РВС  позволяют  осуществлять  диагностику  слож-

ных элементов бортовых систем КА методом дубли-
рования, создавая необходимую дублирующую аппа-
ратуру непосредственно на борту КА.

Предложенный  вариант  структурной  схемы  СКД 
БКУ КА с СВК, построенной на базе РВС, позволит 
обеспечить высокую степень локализации неисправ-
ностей  и  сбоев  в  БКУ,  поскольку  способен  менять 
диагностические модели на всех уровнях аппаратной 
диагностики.
Свойства  встроенной СВК на  основе РВС можно 

использовать для восстановления отдельных элемен-
тов бортовой аппаратуры, если это заранее предусма-
тривать в аппаратно-программном построении функ-
циональной части бортовых систем.
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3.  Интеллектуальная система 
поддержки принятия решений при 
парировании аварийных ситуаций
Разрабатываемая  система  призвана  реализовать  пол-

ный (автономный) цикл управления ресурсами в реаль-
ном  времени  «восприятие  –  планирование  –  исполне-
ние», присущий любому живому организму (рисунок 4).

рисунок 4.  Полный  (автономный)  цикл  управления  ре-
сурсами в реальном времени

Разрабатываемая  система,  представляющая  собой 
некий  «ко-пилот»  пользователя,  предназначена  для 
специалистов  ГОГУ  РС  МКС.  Система  обеспечи-
вает поддержку принятия  решений  в  ходе постоян-
ного  изменения  сценария  парирования  аварийной 
ситуации  в  зависимости  от  вновь  возникающих  в 
реальном  времени  событий  (Скобелев П.О.,  2010). 
Для  этого  система  активно  ведет  информационно-
коммуникационное  диалоговое  взаимодействие  со 
специалистами  ГОГУ  с  целью  уточнения  ситуации 
управления полетом, фиксации фактов и согласова-
ния действий в реальном времени.
В основе системы лежат рассмотренная выше он-

тология,  модель  и  сцена  РС  МКС  для  построения 
формализованных  моделей  ситуаций  оперативного 
управления  полетом  и  их  использования  для  под-
держки принятия решений.
Основные функции разрабатываемой системы:
агрузка онтологий, моделей и сцен РС МКС; -
построение и поддержание в актуальном состоя- -
нии сцены РС МКС;
распознавание проблемной аварийной ситуации; -
выработка вариантов планирования использова- -
ния бортовых средств при парировании аварий-
ной ситуации (АС);
согласование  плана  действий  с  пользователем  -
(специалистом ГОГУ);
корректировка плана в реальном времени на осно- -
ве ввода факта выполнения действий или возник-
новения новых непредвиденных событий;
прогнозирование риска; -
оценка достижимости результата. -

Архитектура системы, которая показывает, наряду 
с КИС ОМС, компоненты планирования и моделиро-
вания использования ресурсов при парировании ава-
рийных ситуаций, представлена на рисунке 5.

рисунок 5. Архитектура системы

Фрагмент  знаний,  формализованных  в  исполь-
зуемой  онтологии  РС МКС,  представлен  на  рисун-
ке  6,  где  показаны основные модули и  подсистемы 
станции.
В  мультиагентной  системе,  использующей  по-

строенную  онтологию,  каждому  компоненту  ситуа-
ции оперативного управления полетом (подсистеме, 
узлу, прибору, членам экипажа и т.д.), в соответствие 
поставлен  программный  агент,  который  действует 
от его имени и учитывает его цели, возможности и 
ограничения  (Bonabeau E. et al.,  2000). такой агент 
представляет собой автономную программу, которая 
может реагировать на события, принимать решения 
и взаимодействовать с другими агентами или поль-
зователями,  реализуя  внутренний  встроенный  цикл 
управления.
Следуя работе (Матюшин М.М. и др., 2012), вве-

дем два основных класса агентов: агентов потребно-
стей  (требований)  и  агентов  возможностей  (ресур-
сов),  которые находятся  в  постоянном поиске  друг 
друга.  Цель  агента  потребности  –  найти  для  себя 
наилучшую по  заданным параметрам  возможность 
для реализации,  а цель  агента  возможности – мак-
симальная эффективность использования своего ре-
сурса (рисунок 7).
Агенты  возможностей  и  агенты  потребностей 

представляют  собой  находящиеся  в  постоянном 
взаимодействии сущности, как «инь» и «янь», мира 
станции  (Wooldridge M.,  2002).  В  зависимости  от 
ситуации  они  могут  переходить  от  конкуренции, 
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когда  на  одну  потребность  претендуют  две  воз-
можности  (и  наоборот,  две  потребности  борются 
за одну возможность), к кооперации, когда для удо-
влетворения  одной  большой  потребности  может 
быть  необходимо  несколько  возможностей  (и  на-
оборот).  В  случае  если  некоторой  потребности 
наилучшим  образом  в  текущий  момент  времени 
подходит  определенная  возможность,  а  этой  воз-
можности – данная потребность, эти агенты заклю-
чают договор и устанавливают связь «нуждается в» 
между  собой.  Образующуюся  сеть  потребностей 
и  возможностей,  отражающую  установившиеся  в 
ходе переговоров связи между указанными агента-
ми, для краткости будем называть сетью потребно-
стей и возможностей (ПВ-сетью). Хотя в ней могут 
быть агенты, еще не нашедшие себе второй «поло-
винки», как свободные радикалы в химии, еще не 
имеющие связей, что соответствует для них состоя-
нию начального хаоса.

Например,  для  работы  некой  научной  аппарату-
ры на борту РС МКС требуется электропитание, т.е. 
может быть сопоставлен агент потребности (заказа) 
на  электроэнергию, которая может предоставляться 
определенным  ресурсом  электроэнергии  на  стан-
ции – например, аккумуляторной батареей «А». если 
этой научной аппаратуре лучше всего подходит имен-
но аккумуляторная батарея «А» (например, по удоб-
ству подключения или другим параметрам), а этому 
источнику,  встречно,  наилучшим  образом  подходят 
сроки  работы  этой  аппаратуры  (с  учетом  скорости 
разрядки аккумуляторной батареи и периодичности 
циклирования), эти два агента могут «договориться» 
о сотрудничестве, т.е. заключить «договор» о взаимо-
действии, запланировав использование аккумулятор-
ной батареи на определенный период времени. При 
этом  в мире  станции  возникнет  связь между ними, 
которая может быть доступной для обозрения,  ана-
лиза  и  принятия  решений  для  всех  других  агентов 
мира станции.

рисунок 6. Фрагмент структуры знаний, формализуемой в КИС ОМС для РС МКС
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4.  Пример парирования аварийной 
ситуации с применением 
мультиагентной системы
так  же  важно  поддерживать  давление  на МКС  в 

пределах  допустимого  для  жизни  человека  уровня 
(Усачов В.Е. и др.,  2012).  В  случае  возникновения 
аварийной ситуации – разгерметизации – необходи-
мо обеспечить быстрое обнаружение этой ситуации, 
т.е. по первым признакам отклонения от нормы со-
общить  специалисту ГОГУ о  возможности данного 
вида АС. Это влияет не только на принятие решения, 
но и даёт возможность уменьшить последствия ава-
рии. Правильная быстрая оценка текущей ситуации 
при управлении полётом КА – один из важных фак-
торов определения качества работы. При обнаруже-
нии  разгерметизации  перед  принятием  решения  о 
дальнейших  действиях  необходимо  определить  ко-
личество времени, которое остаётся до достижения 
давлением критического значения с учётом реально-
го темпа падения (на рисунке 8 дана схема внутрен-
него объёма МКС, с основной информацией о тем-
пе падения, резервном времени и др.). также важно 
определить, какими средствами возможно увеличить 
это  время.  При  использовании  мультиагентных  си-
стем можно не просто быстро получить эти данные, 
но  и  иметь  возможность  доступа  к  рекомендациям 

по оптимальным дальнейшим действиям экипажа и 
вариантам  для  выхода  из  этой  аварийной  ситуации 
(Матюшин М.М. и др., 2012).
Рассмотрим более подробно взаимодействие аген-

тов  в  системе  при  возникновении  нештатной  или 
аварийной ситуации:
Агент датчика давления в тПК «СОюЗ»: Вни-

мание! Зафиксировано падение давления.
Агент тПК «СОюЗ»: Внимание! Падение давле-

ния  в тПК «СОЮЗ». Возможна АС «Разгерметиза-
ция». Инициирую агента разгерметизации.
Агент  разгерметизации: Проверяю  соседние  от-

секи на падение давления.
<Цепная  проверка  всех  отсеков  на  факт  падения 

давления>
Агент разгерметизации: В соседних отсеках с не-

закрытыми  люками  также  зафиксировано  падение 
давления.  Это  не  ошибка  датчика.  Зафиксирована 
разгерметизация  с  интенсивным  темпом  падения 
давления. Начинаю поиск наиболее подходящих бор-
товых средств парирования АС «Разгерметизация».
Агент отсека ФГБ: В отсеке ФГБ нет средств па-

рирования разгерметизации.
Агент  отсека  МИМ2:  В  отсеке  МИМ2  найдено 

средство парирования разгерметизации типа Баллон 
наддува переносной (БНП-2).

рисунок 7. Пример списка агентов системы для парирования разгерметизации
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Агент тГК «ПрОГреСС»: В тГК «ПРОГРеСС» 
найдено средство парирования разгерметизации типа 
Секция средств подачи кислорода (СрПК).
Агент отсека рО СМ: В отсеке РО СМ найдено 

средство парирования разгерметизации типа Баллон 
наддува переносной (БНП-1).
Агент  разгерметизации:  Начинаю  анализ  имею-

щихся бортовых средств. СрПК не подходит, т.к. люк 
между  МИМ1  и  тГК  «ПРОГРеСС»  закрыт  и  нет 
времени его открывать. Запрашиваю состояние бор-
товых средств БНП-1 и БНП-2.
Агент  БНП-1: Состояние  БНП-1  –  работоспосо-

бен, полон.
Агент  БНП-2:  Состояние  БНП-2  –  работоспосо-

бен, полон.
Агент  разгерметизации:  Начинаю  анализ  имею-

щегося  местоположения  членов  экипажа,  ответ-
ственных  за  парирование  разгерметизации.  Запра-
шиваю местоположение  бортинженера № 3  (БИ-3), 
бортинженера № 2 (БИ-2).
Агент БИ-3: БИ-3 находится в МИМ2.
Агент БИ-2: БИ-2 находится в ГА ФГБ.
Агент разгерметизации: В первую очередь для по-

вышения резервного времени БИ-3 должен использо-
вать БНП-2, т.к. и БИ-3, и БНП-2 находятся в МИМ2, 
в  непосредственной  близости  от  места  разгермети-

зации (тПК «СОЮЗ»). Использование БНП-1 также 
необходимо, но  во  вторую очередь –  его может ис-
пользовать БИ-2.
Итоговый план: В первую очередь использовать 

БНП-2 (расположен в отсеке МИМ2), во вторую оче-
редь – БНП-1 (расположен в отсеке РО СМ).
Пример  выработанных  рекомендаций  системы 

выданных на экран специалиста представлен на ри-
сунке 9.
если в процессе парирования появляются незапла-

нированные  изменения  –  космонавт  выбрал  другое 
средство парирования, БНП не работает, космонавт по-
терял работоспособность и т.д. – созданный план кор-
ректируется в темпе реального времени, «на лету».
В  настоящее  время  создан  первый  действующий 

макет-прототип системы, который применяется в ка-
честве тренажера для обучения специалистов.

заключение
Разработанная  система  предназначена  для  инте-

рактивной поддержки принятия решений при пари-
ровании АС в  режиме реального  времени. Система 
позволяет  строить  планы  использования  бортовых 
ресурсов в процессе парирования аварийной ситуа-
ции  и  далее  ситуативно  и  адаптивно  вносить  кор-

рисунок 8. Пример отображения внутреннего объема МКС
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ректировки в план, а также отслеживать исполнение 
плана.  Система  призвана  охватить  весь  цикл  пари-
рования аварийной ситуации, начиная с момента ее 
распознавания и заканчивая восстановлением штат-
ной работы системы или спасением жизни экипажа.
Система непосредственно взаимодействует с поль-

зователем, постоянно информируя его обо всех важ-
ных  событиях,  а  также  требует  активного  участия 
пользователя в происходящих процессах для  согла-
сования действий и фиксации фактов, уточнения па-
раметров ситуаций.
Оперативное  информационно-коммуникационное 

взаимодействие позволяет системе работать в режи-
ме  «ко-пилота»  с  пользователем,  сопровождая  спе-
циалиста  как  «интеллектуальный  советник»,  помо-
гающий  принимать  решения  в  условиях  изменения 
поведения сложного объекта и жесткого цейтнота.
Знания системы о ситуации базируются на форма-

лизованной  модели  станции,  построенной  на  меж-
дисциплиинарной  онтологии  специалистов  ГОГУ 
РС МКС.
Дальнейшее развитие системы предполагает нара-

щивание функциональных возможностей системы, на-
полнение онтологии РС МКС и создание коммандера 
для поддержки информационно-коммуникационного 
взаимодействия с пользователем.

рисунок 9. Пример выработанных рекомендаций в системе
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В статье описывается конструкция лазерной 
системы перфорации, осуществляющей 
автоматизированную лазерную обработку пленок 
ЭВТИ. Произведен анализ технологии лазерной 
перфорации, способов ее реализации, физических 
процессов, происходящих при перфорации, 
рассмотрены оценки ее качества. Произведена 
оценка качества лазерной перфорации с точки 
зрения геометрии, нагара и пылевыделения.

Ключевые слова: лазерная перфорация;  
пленки ЭВТИ; лазерное излучение.

The article describes the structure  
of perforation laser system, implementing  
automated laser processing of MLI films.  
Analysis of laser perforation technology,  
methods of its implementation, physical  
processes occurring at the perforation is made  
and assessment of its quality is reviewed.  
Laser perforation quality in terms of geometry,  
soot and dust emissions is assessed.

Key words: laser perforation;  
MLI film; laser radiation.

введение
Одним из наиболее распространенных и надежных 

средств  пассивного  терморегулирования  в  системе 
обеспечения теплового режима (СОтР) космических 
аппаратов  (КА)  является  экранно-вакуумная  тепло-
вая  изоляция  (ЭВтИ)  (Луженков В.В. и др., 2014), 
что  особенно  важно  для  межпланетных  станций 
(Ефанов В.В. и др., 2012).
ЭВтИ представляет собой набор экранов,  состоя-

щих  из  материалов  с  высокой  отражательной  спо-
собностью, разделенных прокладками из материалов 
с низкой теплопроводностью.
В качестве экранов ЭВтИ применяют полиэтилен-

терефталатную (ПЭт) или полиимидную (ПМ) плен-
ку,  металлизированную  алюминием  с  одной  (ОА) 
или  с  двух  сторон  (ДА). Наружную и  внутреннюю 
поверхность  ЭВтИ  обшивают  комбинированными 
материалами  «НИИКАМ-КПМА»  или  «НИИКАМ-
РАМ-2» (ОСТ 92-1380-83).
Для обеспечения вакуумирования и защиты от воз-

действия  электростатических  зарядов  осуществля-

ется  перфорация  конструктивных  элементов  мата 
ЭВтИ (ОСТ 92-1380-83; Дорофеев А.Н. и др., 2004).
Процесс перфорации ставит своей задачей изготов-

ление перфорированных материалов ЭВтИ с круглы-
ми перфорационными отверстиями диаметром 2 мм 
и шагом перфорации 50×50 мм.
В настоящее время известно относительно неболь-

шое число способов (методов) перфорации полимер-
ных пленочных материалов ЭВтИ, которые условно 
можно  разделить  на  контактные  и  бесконтактные. 
К контактным методам, в основе которых использу-
ется  механическое  воздействие  на  пленку,  относят 
холодную  и  горячую  механическую  перфорацию. 
К бесконтактным методам, основывающимся на бес-
контактной  передаче  энергии  пленочным  материа-
лам ЭВтИ  от  различных  типов  источников,  можно 
отнести электроискровую и лазерную перфорацию.
При производстве ЭВтИ наибольшее распростра-

нение  получил  метод  механической  ручной  пер-
форации  пленочных  материалов.  Перфорация  осу-
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ществляется  путем  механического  прокола  пленки 
с  использованием  следующих  технологических 
операций:

рулон с формованной пленкой снимается с фор- -
мовочной установки;
пленка раскатывается на столе (при необходимо- -
сти разрезается);
производится  ручная  перфорация  при  помощи  -
механического инструмента.

При перфорации пленки таким образом невозмож-
но  получить  высокую  производительность  и  точ-
ность перфорирования. Производительность процес-
са перфорации крайне низка, так как затрачиваются 
значительное  время  и  усилия  на  выполнение  вы-
шеописанных технологических операций. Подобная 
технология  не  позволяет  обеспечить  бездефектную 
кромку  отверстий.  Поскольку  пленки  ЭВтИ  край-
не  чувствительны  к  концентраторам  напряжений 
в виде надрывов, существенно снижается прочность 
материала.
Для  перфорации  полимерных  пленок  также  при-

меняется метод перфорации горячими иглами. Этот 
процесс основан на прожигании отверстий установ-
ками при помощи вала  с изолированными электри-
чески нагреваемыми игольчатыми сегментами,  вра-
щающегося  со  скоростью  обрабатываемой  пленки 
и  осуществляющего  получение  круглых  отверстий 
на  обрабатываемом  материале.  Оплавление  краев 
отверстий релаксирует напряжения в материале, со-
храняя  прочностные  свойства  на  уровне  исходного 
значения. Однако горячая механическая перфорация 
обладает рядом недостатков, таких, как вытянутость 
отверстия в направлении протяжки; наличие дефек-
тов,  вызванных  неполным  оплавлением  краев  от-
верстия;  фиксированный  шаг  и  диаметр  отверстий 
(Пленка перфорированная, 2014).
Развитие современного производства  элементов и 

изделий оптико-электронной и ракетно-космической 
техники  обуславливает  все  возрастающее  внедре-
ние  наукоемких  технологий,  к  которым  относится 
лазерная  обработка материалов  (Сысоев В.К. и др., 
2010; 2011). Предварительные исследования показа-
ли, что лазерная перфорация пленок ЭВтИ по срав-
нению с другими методами имеет ряд неоспоримых 
преимуществ:

процесс лазерной перфорации происходит одно- -
временно  с  дублированием  пленки  прокладоч-
ным материалом;
значительно увеличивается производительность  -
за  счет  автоматизации  процесса  и  исключения 
ручных технологических операций;
увеличивается точность перфорирования; -
метод  позволяет  оперативно  регулировать  диа- -
метр и шаг отверстий;

имеется возможность адаптации под новые типы  -
пленочных материалов.

Металлизированные  пленки  серии  ПЭт-К-ДА 
и  ПМ-1ЭУ-ДА,  используемые  в  качестве  экранов 
ЭВтИ  и  подвергаемые  перфорации,  представляют 
собой трехслойный рулонный материал,  состоящий 
из  полимерной  основы  и  тонкого  слоя  алюминия, 
напыленного  с  двух  сторон.  Комбинированные  ма-
териалы «НИИКАМ-КПМА» и «НИИКАМ-РАМ-2», 
используемые  для  облицовки матов ЭВтИ,  состоят 
из следующих материалов:

пленка полиимидная с односторонней металли- -
зацией алюминием толщиной 20 мкм;
ткань  техническая  аримидная  («НИИКАМ- -
КПМА»)  или  полиэфирная  («НИИКАМ-
РАМ-2»);
клеевая композиция; -
антистатический слой из оксида индия, легиро- -
ванный окисью олова на неметаллической сторо-
не полиимидной пленки;
съемное  защитное  покрытие  для  антистатиче- -
ского слоя.

К промышленным технологическим лазерам, под-
ходящим  по  своим  характеристикам  для  лазерной 
перфорации и создания лазерной установки для пер-
форации пленочных полимерных материалов ЭВтИ, 
можно отнести:

СО - 2-лазер  с  длиной  волны  10,6  мкм,  СО-лазер 
(5,5 мкм);
ультрафиолетовые  (УФ)-лазеры:  эксимерный  -
KrF (0,248 мкм) и 4 гармоника Nd-лазера;
волоконный лазер (1,062 мкм). -

Применение  газовых  СО2-  (10,6  мкм)  и  СО- 
(5,5  мкм)  лазеров  сопряжено  с  рядом  трудностей: 
лазерное  излучение  интенсивно  поглощается  поли-
мерными  материалами,  а  в  совокупности  с  невоз-
можностью  фокусировки  лазерного  пучка  в  точку 
с  малыми  размерами  (50–100  мкм)  это  приводит  к 
большой  зоне  теплового  воздействия  при  перфора-
ции пленок ЭВтИ. Кроме того, к недостаткам можно 
отнести подачу высоковольтного напряжения, нали-
чие газонаполненного объема, малый ресурс работы 
газовых  трубок  (до  5000  ч)  и  сложное  техническое 
обслуживание.
Материалы пленок ЭВтИ хорошо поглощают излу-

чение УФ-лазеров (0,248 мкм), которое может фоку-
сироваться в пятно с диаметром порядка 1 мкм, что 
позволяет  получить  наилучшее  качество  отверстий 
при экспериментах по сравнению с другими типами 
лазеров. Однако для УФ-лазеров используется слож-
ная  дорогостоящая  оптика,  а  для УФ-лазера  харак-
терны  недостатки,  затрудняющие  его  практическое 
применение  для  перфорации  пленок  ЭВтИ,  такие, 
как  чувствительность  к  различного  рода  загрязне-
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ниям, подача высоковольтного напряжения, высокая 
стоимость, низкий ресурс работы.
Полимеры  довольно  плохо  поглощают  излучение 

волоконного лазера (1,062 мкм), но за счет примене-
ния простейшей оптики и возможности фокусировки 
в пятно малых размеров (40 мкм) удается получить 
хорошее качество отверстий в пленках ЭВтИ. Кроме 
того, волоконный лазер обладает целым рядом пре-
имуществ по сравнению с другими типами лазеров: 
малые  габариты,  высокий  КПД,  низкая  стоимость, 
простота  эксплуатации,  возможность  передачи  ла-
зерного  излучения  по  световоду,  высокий  ресурс 
работы (до 50000 ч), простое техническое обслужи-
вание. Эти преимущества предопределяют выбор во-
локонного  лазера  в  качестве  инструмента  лазерной 
перфорации пленок ЭВтИ.
Поскольку  в  состав  материала  входят  полимеры, 

такие  как  полиимид  и  полиэтилентерефталат,  про-
цесс  их  испарения  сопровождается  интенсивной 
деструкцией, в результате которой выделяется боль-
шое количество углеродосодержащих продуктов, что 
приводит к загрязнению поверхности пленок (Коври-
га В.В. и др., 1974). Степень загрязнения прямо про-
порциональна объему (массе) испаренного вещества. 
Для решения этой задачи существуют следующие ва-
рианты вырезания круговых отверстий:

сплошное  вырезание.  Воздействие  на  матери- -
ал осуществляется пучком с площадью, равной 
площади  отверстия.  Испарению  подвергается 
весь материал внутри контура отверстия;
кольцевое вырезание. Вырезание осуществляет- -
ся лазерным пучком в форме кольца, испарению 
подвергается  тонкое  кольцо  по  контуру  отвер-
стия; требуется разработка и создание специаль-
ной кольцевой оптической системы;
вырезание  точкой.  Вырезание  осуществляется  -
сфокусированным в точку пучком, который про-
ходит при помощи лазерного сканера вдоль всего 
контура отверстия; испарению подвергается тон-
кая полоска по контуру отверстия.

Вырезание лазерным пучком, сфокусированным в 
точку,  позволяет  максимально  снизить  объем  испа-
ряемого материала и  степень  загрязнения пленки и 
использовать существующие сканирующие лазерные 
системы.

1.  Лазерная установка для перфорации 
пленок ЭВтИ
Для  реализации  всех  преимуществ  лазерной  пер-

форации  пленок  ЭВтИ  была  спроектирована  и  из-
готовлена специализированная лазерная автоматизи-
рованная установка «Лазерная система перфорации» 
(ЛСП).

ЛСП предназначена для автоматизированной лазер-
ной  перфорации  отверстий  в  рулонных  пленочных 
материалах, используемых при производстве ЭВтИ.
Работа  ЛСП  основывается  на  применении  прин-

ципа  линейно-углового  сканирования  лазерного  из-
лучения, при котором осуществляется перемещение 
лазерного луча по поверхности обрабатываемого ма-
териала по двум координатам Х и У в плоскости об-
работки и одной угловой координате, отсчитываемой 
от плоскости, перпендикулярной плоскости обработ-
ки и направлению движения пленки. Принцип реали-
зуется  посредством  применения  системы  линейно-
углового сканирования, которая состоит из:

волоконного лазера (YLP-1-100-20-20-RG); -
линейного привода LSM-P-32-265-50; -
оптического модуля углового сканирования. -

В  качестве  инструмента  лазерной  обработки  ис-
пользуется импульсный иттербиевый волоконный ла-
зер. Лазер излучает периодические импульсы с дли-
ной волны 1,062 мкм и средней мощностью 20 Вт.
Задачей линейного привода является высокоточное 

линейное перемещение оптического модуля углово-
го сканирования для воспроизведения необходимой 
геометрии по всей ширине обрабатываемой пленки. 
Высокоточная  обработка  тонких  пленок,  а  тем  бо-
лее движущихся,  требует соответствующих средств 
позиционирования.
Линейный  привод  обеспечивает  поперечное  сме-

щение оптической головки с постоянной скоростью. 
Оптический модуль углового сканирования в составе 
двух  сканеров  разворачивает  коллимированное  из-
лучение лазера по кругу и формирует его на обраба-
тываемой пленке. Скорость линейного перемещения 
сканирующей  головки  автоматически  регулирует-
ся  в  зависимости  от  скорости протяжки материала. 
Компоновка и принципиальная схема работы систе-
мы  линейно-углового  сканирования  представлены 
на рисунке 1.

рисунок 1.  Принципиальная  схема  работы  системы 
линейно-углового сканирования

ЛАЗЕРНАя ПЕРФОРАцИя ПЛЕНОчНыХ ПОЛИМЕРНыХ МАТЕРИАЛОВ  
эКРАННО-ВАКууМНОй ТЕПЛОВОй ИЗОЛяцИИ КОСМИчЕСКИХ АППАРАТОВ
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отверстия
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ЛСП  и  состоит  из  стойки  управления,  компьютера 
с монитором, соединённых между собой комплектом 
соединительных кабелей. На управляющем компью-
тере находится  главная исполнительная программа, 
которая выполняет функцию интерфейса между опе-
ратором и установкой. Функциональная взаимосвязь 
системы  управления  и  системы  линейно-углового 
сканирования представлена на рисунке 2.
Лентоперемоточное  устройство  осуществляет  пе-

ремотку и линейное перемещение пленочного рулон-
ного материала ЭВтИ через рабочую зону установки 
для обеспечения требуемой скорости перфорации.
Управляющая  программа  осуществляет  лазерную 

перфорацию каждого отверстия за счет перемещения 
пучка  лазерного  излучения  вдоль  кривой  (рисунок 
3а). Лазерная система перфорации может работать в 
одном из двух режимов перфорации:

лазерная перфорация одновременно с непрерыв- -
ным движением пленки (рисунок 3б);
лазерная перфорация в режиме старт – стоп, ког- -
да перфорация осуществляется на неподвижной 
пленке (рисунок 3в).

Конструкционно-силовая  рама  обеспечивает  кре-
пление и размещение всех деталей, узлов и систем в 
стойке исполнительных механизмов ЛСП. Компонов-
ка систем и узлов ЛСП представлена на рисунке 4.
Внешний вид ЛСП представлен на рисунке 5.
Основные технические параметры ЛСП представ-

лены в таблице.
таблица – Основные технические характеристики ЛСП

параметр значение
базовый шаг расположения отверстий  

на поле по осям Х и Y, мм
от 10´10
до 50´50

ширина зоны обработки, мм до 600
диаметр перфорируемого отверстия, мм от 1 до 3
скорость движения перфорируемой  

пленки, мм/мин до 2500

напряжение питания, В 220

тип лазера волоконный 
импульсный 

рабочая длина волны, мкм 1,062

частота следования импульсов, кГц от 20 до 100

максимальная выходная мощность лазера, Вт 20
энергия в импульсе, мДж 1

рисунок 2. Блок-схема взаимосвязи систем управления и линейно-углового сканирования

a  –  схема вырезания отверстия; б  –  схема перфорации с 
одновременным  движением  пленки; в  –  схема  перфора-
ции в режиме старт – стоп.
рисунок 3. Схема перфорации отверстий
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Для обеспечения работы системы линейно-углового 
сканирования в ЛСП входят также:

система управления; -
лентоперемоточное устройство; -
конструкционно-силовая рама. -

Система управления предназначена для согласова-
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2.  технология лазерной перфорации 
пленок ЭВтИ
Лазерное  излучение  выжигает  круглые  отверстия 

в пленках ЭВтИ посредством движения вдоль мно-
готочечного полинома  (траектории),  создаваемого в 
программе CoralDraw и используемого управляющей 
программой ЛСП.
траектория  движения  луча  при  получении  отвер-

стия  представляет  собой  кривую,  разбитую  на  от-
дельные  точки  (рисунок  6).  Изначально  проекция 

лазерного  луча  расположена  в  центре  поля  скани-
рования. Затем проекция перемещается в точку 1 и 
через время t1 включается лазерное излучение, нахо-
дящееся в точке 1 в течение времени t3. По истечении 
времени t3 лазерный луч перемещается в точку 2 со 
скоростью дефлекторов Vдеф и ожидает в ней время 
t4+t3, после чего перемещается в точку 3 и так далее 
до последней точки. Дойдя в последнюю точку, ла-
зерный луч находится в ней в течение времени  t4 и 
выключается. Проекция лазерного луча располагает-
ся в последней точке в течение времени t2, после чего 
она перемещается в центр поля обработки. Времен-
ные  задержки  t1, t2, t3, t4,  а  также  скорость  переме-
щения лазерного луча (скорость дефлекторов) Vдеф в 
поле обработки задаются в управляющей программе 
ЛСП. Разработка и корректировка траекторий обра-
ботки посредством программы CoralDraw позволяет 
достигать  хорошего  качества  геометрических  пара-
метров отверстий.

рисунок 6. траектория движения лазерного луча при по-
лучении отверстия

К  критериям  качества  лазерной  перфорации  отно-
сятся также нагар и пылевыделение перфорированных 
пленок. Как уже отмечалось, пленки ЭВтИ представ-
ляют  собой  многослойный  материал,  состоящий  из 
полимерной  основы  и  слоя  напыленного  алюминия. 
Проблема  процесса  перфорации  этих  пленок  воло-
конным лазером заключается в том, что алюминиевый 
слой и полимерная основа довольно плохо поглоща-
ют  лазерное  излучение  с  длиной  волны  1,062  мкм. 
По  предварительным  оценкам,  процесс  перфорации 
отверстия происходит при комбинированном воздей-
ствии лазерного излучения и плазмы испаренного ма-
териала на  алюминиевый и полимерный материалы. 
Под  воздействием  лазерного  излучения  происходит 
испарение и образование плазмы алюминия, энергия 
от  которой  посредством  теплового  и  кинетического 
воздействия в совокупности с энергией лазерного из-
лучения приводит к нагреву и деструкции полимерной 

ЛАЗЕРНАя ПЕРФОРАцИя ПЛЕНОчНыХ ПОЛИМЕРНыХ МАТЕРИАЛОВ  
эКРАННО-ВАКууМНОй ТЕПЛОВОй ИЗОЛяцИИ КОСМИчЕСКИХ АППАРАТОВ

рисунок 4. Компоновка ЛСП

рисунок 5. Внешний вид ЛСП
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основы, что вызывает образование нагара на краях от-
верстий (Виноградов Б.А. и др., 2006).
В связи с этим для получения качественной кромки 

отверстий требуется затратить минимально возмож-
ное  время,  достаточное  для  того,  чтобы  прорезать 
отверстие в пленке ЭВтИ. Время перфорации изме-
няется благодаря вариации значений временных за-
держек t1, t2, t3, t4 и скорости дефлекторов Vдеф, опти-
мальные значения которых для каждого типа пленок 
позволяют  получить  приемлемое  качество  кромок 
отверстия и снизить количество нагара. Перфорация 
пленок  ПМ-1ЭУ-ДА  и  «НИИКАМ-РАМ-2»  пред-
ставлена на рисунке 7.

 а б в

а – перфорированный комбинированный материал 
«НИИКАМ-РАМ-2» (вид со стороны защитной пленки);  
б – перфорированный комбинированный материал 
«НИИКАМ-РАМ-2» (вид с обратной тканой стороны);  
в – перфорированная пленка ПМ-1-ЭУ-ДА.
рисунок 7. Лазерная перфорация пленок ЭВтИ

Результаты испытаний образцов перфорированных 
пленок  на  пылевыделение,  производившихся  в  чи-
стовой камере при воздействии вибрации с частотой 
8–10 Гц в течение 15 минут, показывают, что лазер-
ная перфорация не приводит к значительному увели-
чению пылевых частиц по сравнению с исходными 
материалами (рисунок 8).

рисунок 8. Сравнение пылевыделения перфорированных 
и исходных образцов различных типов пленок ЭВтИ

заключение
В статье рассмотрены устройство и конструкция ла-

зерной системы перфорации, осуществляющей автома-
тизированную лазерную перфорацию пленок ЭВтИ.

Анализ  технологии  лазерной  перфорации  пока-
зал,  что  разработанная  лазерная  система  способ-
на  осуществлять  лазерную  перфорацию  металли-
зированных  полимерных  пленок  с  приемлемым 
качеством,  позволяющим  использовать  данную 
установку и технологию при производстве изделий 
ЭВтИ для КА.
Авторы  выражают  благодарность Цвелеву Вячес-

лаву  Михайловичу  и  Маголину  Юрию  Алексееви-
чу за обсуждение результатов работы и проведение 
измерений.
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Рассматривается задача оптимизации траекторий 
межпланетных космических аппаратов (КА) 
с солнечной электроракетной двигательной 
установкой (СЭРДУ), при этом исследуется 
задача вычисления минимально допустимой 
мощности СЭРДУ, необходимой для совершения 
перелёта. Исследуются допустимые диапазоны 
по значениям тяги и скорости истечения в 
заданном диапазоне изменения времени перелёта 
и конечной массы КА. Оптимизация проводится 
на основе принципа максимума Понтрягина, 
а для сведения краевой задачи принципа максимума 
к задаче Коши и исследования зависимости решения 
от параметров задачи используется метод 
продолжения по параметру. Такое сочетание 
приводит к устойчивому алгоритму, сводящему 
задачу оптимизации траектории к численному 
интегрированию дифференциальных уравнений 
метода продолжения.

Ключевые слова:  
механика космического полета с малой тягой; 
минимальная мощность;  
межпланетные перелёты;  
солнечная электроракетная двигательная установка.

The trajectory optimization of interplanetary  
spacecraft (SC) with solar electric propulsion  
system (SEPS) problem is considered.  
The problem of SEPS power acceptable  
minimum, necessary for a successful flight,  
is examined. Acceptable ranges of thrust  
values and cruise time changing exhaust  
velocity of the given range as well as SC final  
mass are examined. The optimization is carried  
out on the basis of Pontryagin maximum  
principle and continuation method is used  
to reduce the boundary value problem  
of maximum principle to Cauchy problem  
and to study solution/parameter dependence.  
Such combination simplifies the trajectory  
optimization problem and reduces  
it to robust algorithm of differential  
equations of continuation method  
numeric integration.

Key words:  
low-thrust spaceflight mechanics;  
minimum power;  
interplanetary flights;  
solar electric propulsion system.
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направление гиперболического избытка v∞ в началь-
ный момент времени:

,)( 3Re t  , ,1)( te  ,    ,1;0t  , ,3Rv   , const.v  .  (6)
Задача управления  (1)–(6) с  типичными функцио-

налами (максимум конечной массы КА или минимум 
затрат  рабочего  тела)  все  еще  остается  достаточно 
трудной.  Несмотря  на  существование  множества 
методов  оптимизации,  использующих  как  прямые, 
так и непрямые подходы, поиск  её решения далеко 
не всегда заканчивается успехом. При этом одной из 
основных проблем является отсутствие теоремы су-
ществования решения подобных задач.
Проблема  нахождения  оптимального  решения  в 

данном случае напрямую зависит от управляемости 
системы.  так,  если  рассматривать  динамическую 
систему  (1)  как объект управления,  который нужно 
перевести  за  заданное  время  (2)  из  начального  по-
ложения (3) в конечное (4), (5) любым допустимым 
образом (6), пусть даже не оптимальным, то такая за-
дача тоже может не иметь решения – иначе говоря, 
система  может  быть  неуправляема.  Для  подтверж-
дения  управляемости,  помимо  аналитических  рас-
суждений, существует два пути: построение области 
достижимости  и  определение  области  существова-
ния решения на множестве параметров системы. Оба 
эти подхода применимы к задачам механики полета 
с малой тягой. Однако построить область достижи-
мости –  значит определить все возможные положе-
ния,  в  которые  можно  попасть  из  начальной  точки 
за  заданное  время,  управляя  системой допустимым 
образом. Очевидно,  что определение  такой области 
фазового пространства для задач механики полёта с 
малой тягой является очень трудоёмким и сложным 
процессом,  в  основном из-за  «проклятия размерно-
сти»  и  существенной  нелинейности  уравнений  (1). 
Для ряда задач построение областей достижимости 
рассматривается  в  работах  (Черноусько Ф.Л.,  1988; 
Малышев В.В., Тычинский Ю.Д., 2005).
Для оценки проектных параметров КА с двигателем 

малой тяги и существования решения для заданного 
перелёта часто используют решения задачи с идеаль-
но  регулируемым  двигателем  (Петухов В.Г.,  2012), 
оптимального быстродействия  (Петухов В.Г.,  2004) 
и  импульсные  траектории  (Григорьев И.С., Григо-
рьев К.Г., 2007). Эти решения используемые, в пер-
вую  очередь,  в  качестве  начального  приближения, 
только косвенно дают оценку осуществимости пере-
лёта,  из-за  чего  нельзя  сказать,  что  они  закрывают 
проблему анализа управляемости. В частности, при 
неудачном переходе от задачи перелета с идеально-
регулируемой или импульсной тягой к задаче с огра-
ниченной тягой во многих случаях нельзя достовер-
но установить, произошло это вследствие отсутствия 
решения или из-за отказа численного метода.

введение
Возможность применения маршевых СЭРДУ рас-

сматривается  в  большинстве  проектов  перспек-
тивных межпланетных КА,  в  частности  в  проектах 
КА  разработки  ФГУП  «НПО  имени  С.А.  Лавоч-
кина»  «ИНтеРГеЛИО-ЗОНД»,  «МАРС-ГРУНт», 
«ЛАПЛАС-П»,  «МеРКУРИй-П»  и  др.  (Поли-
щук Г.М., Пичхадзе К.М., Ефанов В.В., Марты-
нов М.Б., 2009;  Polishchuk G.M., Pichkhadze K.M., 
Efanov V.V., Martynov M.B., 2012). Высокий удельный 
импульс  СЭРДУ  позволяет  существенно  сократить 
требуемые затраты рабочего тела по сравнению с ис-
пользованием  традиционных  ракетных  двигателей 
большой тяги, однако зависимость мощности солнеч-
ных батарей и тяги от гелиоцентрического удаления 
КА  ограничивает  допустимую  область  применения 
СЭРДУ и требует применения специфических мате-
матических моделей движения КА и методов опти-
мизации его траектории.
Перелёт между двумя планетами Солнечной систе-

мы  КА  с  СЭРДУ  описывается  математической  мо-
делью задачи движения КА с ограниченной тягой в 
рамках метода  точечных  сфер  действия. Уравнения 
движения КА на гелиоцентрическом участке траек-
тории в рамках принятых допущений имеют вид:

vx


dt
d

 , ev
x m

T
dt
d 

  , 
c
T

dt
dm   ,  (1)

где x – вектор положения КА; v – вектор скорости 
КА; t – время; m – масса КА; Ω=µ/r – силовая функция 
гравитационного поля; µ – гравитационный параметр 
Солнца; r=|x| – гелиоцентрическое удаление КА; δ – 
функция тяги (δ=1 при включенном двигателе и δ=0 
при отключенном двигателе); e – единичный вектор в 
направлении вектора тяги. Предполагается, что тяга 
и скорость истечения не регулируются, т.е. они могут 
принимать  или  максимально  возможное  значение, 
или нулевое. Время перелёта фиксированно

tf –t0=∆t, ∆t =const;  (2)
заданы краевые условия в начальный и конечный мо-
мент времени:

),()( 000 tt plxx   , ,)()( 000  vvv tt pl  , ;)( 00 mtm   ;  (3)

),()( fplff tt xx   , );()( fplff tt vv   ;  (4)

.)( ff mtm   .  (5)

Здесь t0 – дата отправления от начальной планеты; 
tf  –  дата  подлёта  к  планете  назначения; ∆t  –  время 
перелёта; xpl0, vpl0  –  векторы  положения  и  скорости 
планеты отправления; m0 – начальная масса КА; mf – 
минимальная конечная масса КА; v∞ – вектор гипер-
болического  избытка  скорости  заданной  величины; 
xplf, vplf – векторы положения и скорости планеты на-
значения. Управлением являются функции e(t), δ(t) и 
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В данной работе формулируется и решается задача, 
представляющая  предельный  случай  осуществимо-
сти межпланетного перелёта – задача перелета с ми-
нимальной мощностью СЭРДУ при заданной скоро-
сти истечения.
Современные  межпланетные  КА  с  электроракет-

ными  двигательными  установками  в  качестве  ис-
точника энергии используют солнечные батареи, при 
этом располагаемая электрическая мощность и реак-
тивная  мощность  являются  функциями  положения 
КА и времени

  ,, 0jj NtN x  ,  (7)
где Nj0 – реактивная мощность в начальный момент 

времени t0; функция η(x,t) задаёт зависимость изме-
нения мощности.
Поскольку реактивная мощность Nj равна полови-

не произведения тяги T на скорость истечения c
,

2
TcN j   ,

то выражения для тяги и скорости истечения, с уче-
том регулировочных характеристик двигателей, мож-
но представить в виде

 ,,tTT x  ,  .,tcc x  
Функционал задачи на минимум реактивной мощ-

ности имеет вид
.min0  jNJ  .  (8)

Очевидно,  что  решение  задачи  (1)–(6),  (8)  может 
существовать не всегда, а точнее не для всех значе-
ний тяги и скорости истечения – эти характеристики 
ДУ являются её параметрами. Область существова-
ния решения ограничена минимальными значениями 
тяги и  скорости истечения,  так  как,  во-первых,  для 
осуществления  заданного  перелета  требуется  не-
которое  конечное  приращение  характеристической 
скорости, для реализации которого за определённое 
время ∆t требуется достаточная величина реактивно-
го ускорения, а следовательно – тяги. Во-вторых, из 
условия (5) следует, что допустимый расход рабочего 
тела ограничен сверху, следовательно, скорость исте-
чения также имеет предельное минимальное  значе-
ние. Более того, для каждого значения скорости исте-
чения c∈[cmin; ∞) существует минимальное значение 
тяги Tmin и реактивной мощности Njmin, при котором 
существует решение (минимальное значение скоро-
сти истечения cmin определяется выходом на предель-
ное значение конечной массы КА):
Tmin(c), Njmin(Tmin(c),c), c∈[cmin; ∞)  (9)
В данной работе  ставится  задача найти  все одно-

параметрическое  семейство  решений  (9),  при  этом 
предполагается, что изменение мощности (7) влияет 
только на тягу, а скорость истечения остаётся всегда 
постоянной. тогда, поскольку реактивная мощность 
явно не входит в уравнения движения, а её минимум 
совпадает  с минимумом тяги,  удобно перейти к  за-
даче минимизации начальной тяги.

1.  Задача минимизации  
начальной тяги
В  этом  случае  система  динамических  уравнений 

движения центра масс КА сохраняет вид (1). Функ-
ционал принимает вид

 
   tt

tTJ
,00 min,

e
x   .  (10)

Краевые  условия  (2)–(5)  остаются  в  силе.  Одна-
ко  в  оптимизационной  задаче  будут  учтены  только 
условия (2)–(4), а условие (5) будет использовано для 
ограничения однопараметрического семейства по c.
Записывая гамильтониан задачи (1)–(4), (10)







 

c
Tp

m
TH meppvp vxvx

TTT   

и максимизируя его по управлению

,
vp
vpe   , ,

c
p

m
p mv   , ,

0,0
0,10

0,1













 или  , ,vpvp  ,

приходим к системе обыкновенных дифференциаль-
ных уравнений для фазовых (x,v,m) и сопряженных к 
ним (px,pv,pm) переменных:

,vx


dt
d

 , ,
vpm

T
dt
d v

x
pv   , ,

c
T

dt
dm   ,  (11)

,




x

pp
vxx

x T
dt

d
 , ,x

v pp


dt
d

 , .2 v
m p

m
T

dt
dp   .

Для замыкания краевой задачи и определения ми-
нимальной  начальной  тяги  необходимо  дополнить 
равенства (2)–(4) условиями трансверсальности:

     
  ,0

0
000 tp

ttt
v

pl
vpvvv   ,   ;0fm tp  ;  (12)

,
0

 
ft

t
Tdt   , .0const T  .  (13)

При этом из выражения  (12) и условия неотрица-
тельности производной по времени от сопряжённой 
к  массе  переменной  pm  следует,  что  сама  эта  пере-
менная всегда неположительна, а функция Ψ всегда 
неотрицательна и двигатель работает на всей траек-
тории, т.е. δ≡1. Константа λT выбирается произволь-
ным образом и определяет нормировку сопряженных 
переменных.
таким образом, рассматриваемая оптимизационная 

задача  сводится  к  краевой  задаче  (11),  (2)–(4),  (12), 
(13), в которой необходимо определить значения со-
пряженных переменных и тяги в начальный момент 
времени. Эту краевую задачу можно решать любым 
подходящим методом. В данной работе использовал-
ся метод продолжения по параметру.
Рассматриваемая  оптимизационная  задача  двой-

ственна задаче оптимального быстродействия: реше-
ние  задачи минимизации  тяги  соответствует  траек-
тории  оптимального  быстродействия  для  величины 
тяги,  обеспечивающей  перелет  за  заданное  время. 

ОПТИМИЗАцИя МЕжПЛАНЕТНыХ ТРАЕКТОРИй КОСМИчЕСКИХ АППАРАТОВ С СОЛНЕчНОй 
эЛЕКТРОРАКЕТНОй ДВИГАТЕЛьНОй уСТАНОВКОй МИНИМАЛьНОй МОщНОСТИ
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Можно  показать,  что  условия  оптимальности  этих 
задач для минимума времени и минимума тяги свя-
заны через условия нормировки. Всё это говорит об 
их родственности, однако решение рассматриваемой 
здесь  задачи  ограничивает  область  существования 
задачи межпланетного перелёта за заданное время на 
множестве  проектных параметров  энергодвигатель-
ной  установки  (рассматриваемый  перелет  осуще-
ствим при любой тяге, превышающей минимальное 
значение), в то время как решение задачи оптималь-
ного  быстродействия  не  ограничивает  область  до-
стижимости в фазовом пространстве, а значит, даёт 
меньше информации для анализа.
таким образом, рассматриваемая задача позволяет 

вычислить границу области существования решения 
задачи  оптимизации  траектории  КА  с  двигателем 
ограниченной тяги и оценить управляемость систе-
мы, при этом по сложности она сопоставима с зада-
чей быстродействия.
Помимо случая с закреплённой датой старта, мож-

но  определять  её  оптимальное  значение,  оставляя 
фиксированным только время перелёта, для этого не-
обходимо удовлетворить следующее соотношение:

       .,, T
000 fff ttTttT   xpvx x    (14)

2.  Задача минимизации начального 
реактивного ускорения
К сожалению, задача минимизации тяги сама име-

ет некоторую область существования, ограниченную 
требуемой  конечной  массой  КА.  Поэтому  построе-
ние  решений  на  интервале  c∈[cmin;  ∞)  необходимо 
начинать со случая бесконечной скорости истечения 
(нулевого массового расхода). Этому случаю соответ-
ствует перелет с постоянной массой КА m0, поэтому 
уравнение для m можно исключить из системы (1) и, 
следовательно, задача переходит в задачу минимиза-
ции начального ускорения с функционалом в виде

 
   

.min,
,00 tt

taJ
e

x   .  (15)

Уравнения движения КА принимают вид:

,vx


dt
d

 , .a
dt
d ev

x   .  (16)

Краевые условия в начальный и конечный момент 
имеют вид:

),()( 000 tt plxx   , ;)()( 000  vvv tt pl  ;  (17)

),()( fplff tt xx   , ).()( fplff tt vv   .  (18)
Максимизация гамильтониана этой системы

eppvp vxvx
TTT aH   

приводит к следующим зависимостям для оптималь-
ного управления:

,
vp
vpe   , ,vp  , .1  .

Система обыкновенных дифференциальных урав-
нений для фазовых (x, v) и сопряженных (px, pv) пе-
ременных имеет вид

,vx


dt
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  (19)

Выражения (12)–(14) остаются без изменений.

3.  решение краевой задачи: 
продолжение по параметру
Для решения краевой  задачи  (19),  (17),  (18),  (12), 

(13), (14) необходимо начальное приближение, в ка-
честве которого может использоваться задача о пере-
лёте  с  идеально-регулируемым  двигателем  (Пету-
хов В.Г., 2012; Irving J.H., 1959; Петухов В.Г., 2008). 
Гомотопия  между  этими  задачами  записывается  в 
виде:

,vx
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dt
d
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1
1 0

vx pv 
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где τ – параметр продолжения. При τ = 0 уравнения 
(20) совпадают с уравнениями оптимального движе-
ния КА с идеально-регулируемым двигателем, а при 
τ=1 – с уравнениями оптимального движения для за-
дачи  на минимум  реактивного  ускорения. Для  обе-
спечения непрерывности продолжения в условии (13) 
константа λT  выбирается равной  соответствующему 
интегралу на  траектории  с  идеально-регулируемым 
двигателем:

,
0


ft

t

LP
vT dtp  

где pv
LP – модуль базис-вектора для задачи о пере-

лете с идеально-регулируемым двигателем.
Задача о перелете с идеально-регулируемым двига-

телем в рассматриваемом случае решалась методом 
продолжения  по  гравитационному  параметру  (Пе-
тухов В.Г.,  2012; Петухов В.Г.,  2008), позволяюще-
му выбирать оптимальную траекторию с требуемым 
числом целых витков вокруг Солнца. Для вычисле-
ния частных производных от невязок краевой задачи 
по ее неизвестным параметрам здесь и далее всюду 
использовалось  численное  дифференцирование  ме-
тодом  комплексного шага  (Lyness J.N., Moller C.B., 
1967; Lyness J.N., 1967; Squire W., Trapp G., 1998), по-
зволяющее вычислять первые производные с ошиб-
кой, равной ошибке вычисления функции.
Для продолжения по скорости истечения c∈[cmin; ∞) 

и  представления  задачи  как  однопараметрического 
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семейства необходимо представить краевые условия 
как нелинейную систему уравнений

  ,0, czf  ,  (21)
где вектор f составлен из компонентов (4), (12)–(14), 

а z=(px, pv, pm, T0, t0)T. Для получения всех решений 
задачи с конечной массой, принадлежащей отрезку, 
заданному  условием  (5) m(tf) ∈[mf; m0],  достаточно 
проинтегрировать следующую систему:

    ,11 ccd
d






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
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 ,   .1;01 mincc  .  (22)

На  практике  численное  интегрирование  системы 
(22) проводится до достижения минимального значе-
ния конечной массы КА (функция m(tf, с)-mf является 
функцией выхода из процедуры численного интегри-
рования), и в результате определяется минимальное 
значение скорости истечения cmin.
Помимо  рассмотренной  задачи,  интерес  может 

представлять  и  случай,  когда  допустимое  время 
перелёта задано в виде отрезка [Δtmin; Δtmax]. Для по-
лучения всех решений в заданном диапазоне времен 
перелета  можно  поступить  аналогичным  (21),  (22) 
образом, продолжая решение по Δt при фиксирован-
ной скорости истечения.

4. Численные примеры
В качестве примера рассматриваются гелиоцентри-

ческие участки перелётов от Земли к Венере и Мар-

су с оптимальной датой старта от Земли и разными 
значениями удельного импульса, связанного со ско-
ростью истечения соотношением

,
0g

cI   ,

где I – удельный импульс; g0 =9.80665 м/с2.
Зависимость тяги от координат и времени в данной 

работе была принята в следующем виде:

    ,1, 0
0 T

x
tttxT n





   (23)

где T0 – начальная тяга в момент  t0 на расстоянии 
одной  астрономической  единицы  от  Солнца;  α – 
параметр,  характеризующий  скорость  деградации 
солнечных  батарей;  n  –  параметр,  связанный  с  за-
висимостью мощности солнечных батарей от гелио-
центрического  удаления  КА  (обычно  находящийся 
в диапазоне 1.7…2). Необходимо отметить, что вид 
(23)  зависит  от  многих  факторов  и  её  конкретное 
представление  может  меняться  в  зависимости  от 
принятых допущений.
В  приведённых  расчётах  было  принято  значение 

коэффициента n,  равное 1.7,  деградация  солнечных 
батарей принята  равной  5% в  год,  начальная масса 
аппарата 1000 кг, а отлётный гиперболический избы-
ток скорости равен нулю.
Для  вычисления  необходимых  для  краевых  усло-

вий положения и скорости небесных тел использова-
лось эфемеридное программно-математическое обе-

рисунок 1. Зависимость начальной реактивной тяги от удельного импульса, перелёт Земля – Марс

ОПТИМИЗАцИя МЕжПЛАНЕТНыХ ТРАЕКТОРИй КОСМИчЕСКИХ АППАРАТОВ С СОЛНЕчНОй 
эЛЕКТРОРАКЕТНОй ДВИГАТЕЛьНОй уСТАНОВКОй МИНИМАЛьНОй МОщНОСТИ

тя
га

, Н

m0

mf
=0.1

удельный импульс = ∞

удельный импульс, с

0 575 5000 10000 15000 20000 25000

0.8

0.7

0.6

0.563

0.5

0.4

0.3

0.2



69

2.2015

спечение JPL DE405 (Standish E.M., 1998), при этом 
в  условии  (14)  появляются  малые  дополнительные 
слагаемые, связанные с использованием разных мо-
делей гравитационного потенциала для КА и планет. 
В настоящей работе эти слагаемые не учитывались.
На  рисунке  1  показана  зависимость  от  удельного 

импульса  минимальной  тяги  в  начальный  момент 
времени на расстоянии одной астрономической еди-
ницы  для  перелёта  Земля  –  Марс  длительностью 
270  суток,  полученная  интегрированием  системы 
(22).  Как  видно,  эта  зависимость  ограничена  асим-
птотой,  соответствующей  бесконечному  удельному 

импульсу, и условием (5). График построен для фик-
сированной даты отлёта от Земли 22.08.2020. Для ре-
ализации перелета к Марсу при заданной дате отлета 
и заданной продолжительности полета удельный им-
пульс и начальная  тяга СЭРДУ должны определять 
на рисунке 1 точку в области над кривой минималь-
ной тяги.
Наглядную  и  достаточно  полную  информацию  о 

влиянии  продолжительности  гелиоцентрического 
участка на энергетические характеристики перелёта 
к Марсу и Венере дают рисунки 2 и 3. На них пред-
ставлены  зависимости  минимальной  начальной  ре-

рисунок 2. Перелет Земля – Марс, зависимости реактивной мощности (а) и относительной конечной массы КА (б) от вре-
мени перелёта
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активной мощности и относительной конечной мас-
сы КА (отношения конечной массы КА при подлёте к 
планете назначения к начальной массе КА при отлёте 
от Земли) от времени перелёта.
Рисунки  2  и  3  получены  с  учётом  условия  опти-

мальности по дате старта, использование этого усло-
вия  позволяет  говорить  о  локальной  оптимально-
сти найденных решений по  угловой  дальности при 
ограниченном времени перелёта. Разумеется, могут 
существовать  другие  локальные  экстремали,  отли-
чающиеся  от  приведенных  на  целое  число  витков. 
Из  графиков  видно,  что  в  задаче  минимизации  на-

чальной тяги для всех планет и значений удельного 
импульса СЭРДУ,  начиная  с  некоторой,  достаточно 
большой, продолжительности перелета, дальнейшее 
увеличение  длительности  перелета  практически  не 
приводит к росту конечной массы КА. Очевидно, что 
увеличение конечной массы КА может быть всегда 
достигнуто увеличением мощности и тяги СЭРДУ за 
счет появления на оптимальной траектории пассив-
ных участков. Во всех приведённых случаях зависи-
мость тяги и мощности от времени перелёта носит 
монотонный, экспоненциальный характер.

рисунок 3. Перелет Земля – Венера,  зависимости реактивной мощности  (а) и относительной конечной массы КА  (б) 
от времени перелёта
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заключение
В  статье  рассмотрен  метод  оптимизации  траек-

тории  КА  с  СЭРДУ  минимальной  мощности.  Этот 
подход может служить основой для определения тре-
буемых характеристик  энергетической и  двигатель-
ной установок КА. В задаче с переключениями тяги 
с  соответствующим  временем  перелёта  и  числом 
витков  вокруг  Солнца  решения  существуют  только 
в  случае  если  тяга  и  реактивная  мощность  двига-
тельной  установки не меньше минимальных  значе-
ний,  определённых  по  предложенной  в  статье  ме-
тодике. Использование модельных задач перелёта с 
идеально-регулируемым двигателем и минимальной 
тягой в сочетании с методом продолжения позволяет 
избегать  вырождений  при  оптимизации  траекторий 
КА с СЭРДУ, связанных с перерасходом массы или 
недостатком  мощности  и  тяги  СЭРДУ,  и  получать 
целые семейства решений без значимого увеличения 
объёма вычислений.

Работа выполнена при поддержке Гранта Пре-
зидента Российской Федерации для государствен-
ной поддержки ведущей научной школы Российской 
Федерации НШ-895.2014.8 и Гранта Правитель-
ства Российской Федерации № 11.G34.31.0022 для 
государственной поддержки научных исследований, 
проводимых под руководством ведущих ученых в 
российских образовательных учреждениях высшего 
профессионального образования; при государствен-
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В статье проанализирована баллистическая 
возможность парирования возмущений траектории 
межпланетного перелета космического аппарата 
с электроракетной двигательной установкой, 
связанных с временной невозможностью штатного 
использования электроракетной двигательной 
установки на участках гелиоцентрического перелета. 
Основной результат настоящего исследования – 
метод нахождения такой новой номинальной 
траектории выведения космического аппарата, 
при реализации которой допускается максимально 
большое время нештатного отключения 
электроракетной двигательной установки в любой 
точке траектории выведения. Численный анализ 
приведен для одной из возможных схем выведения 
космического аппарата для исследования Солнца 
на рабочую гелиоцентрическую орбиту.

Ключевые слова:  
космический аппарат;  
оптимизация траектории;  
электроракетная двигательная установка; 
нештатное выключение двигателя.

The article provides the analysis  
of the ballistic capabilities to reject  
trajectory disturbances during interplanetary  
flight of a spacecraft with the electric  
propulsion system connected with temporary  
inability to ensure normal use of the electric  
propulsion on heliocentric segments of the flight 
trajectory. The main result of this analysis  
is the method for determination  
of a new nominal trajectory for spacecraft  
injection which allows having the longest  
contingency cutoff of the electric  
propulsion at any point of the injection  
trajectory. Numerical analysis is provided  
for one of the possible scenarios  
of spacecraft injection into operational  
heliocentric orbit for solar studies.

Key words:  
Spacecraft;  
trajectory optimization;  
electric propulsion system;  
temporary cutoff of the electric propulsion.
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введение
Маршевые электроракетные двигательные установ-

ки (ЭРДУ) для межпланетных миссий могут обеспе-
чивать  сложные  маневры  межпланетного  перелета. 
траектория  гелиоцентрического  перелета  космиче-
ского аппарата (КА) с ЭРДУ может быть весьма на-
пряженной. При  этом нештатная  работа ЭРДУ  (на-
пример, необходимость её выключения на некоторое 
время)  может  привести  к  невозможности  выполне-
ния транспортной задачи. Это обстоятельство долж-
но учитываться при проектировании траектории.
В работе исследуется одна (довольно напряженная 

с точки зрения реализации, допускающей нештатное 
выключение  двигателя)  траектория  межпланетно-
го перелета  с ЭРДУ. Проведен  анализ возможности 
парирования возмущения траектории перелета, свя-
занного  с  нештатным  выключением ЭРДУ. Показа-
но,  что  парировать  удается  только  небольшие  воз-
мущения,  вызываемые  нештатным  выключением 
двигателя  малой  продолжительности. Предлагается 
путь деформирования номинальной траектории, при 
котором можно допустить  большую продолжитель-
ность нештатного выключения ЭРДУ. Разработан ме-
тод выбора характеристик номинальной траектории, 
учитывающей требование по допустимому времени 
нештатного выключения двигателя. Метод апробиру-
ется на реализации траектории Земля – Земля с ЭРДУ 
на базе двух ЭРД типа RIT-22 как первого этапа всей 
схемы межпланетного полета. Метод разрабатывался 
при анализе схем перелета с гравитационным манев-
ром у Земли КА с ЭРДУ для полета к Юпитеру в рам-
ках проекта «Лаплас П». (Полищук Г.М. и др., 2009; 
Martynov M.B. et al., 2011; Константинов М.С., Ор-
лов А.А., 2013; Константинов М.С., Нгуен Д.Н., 2014; 
Константинов М.С., Орлов А.А., 2014) и проекта ис-
пользования гелиоцентрических орбит с низким пе-
ригелием КА для исследования Солнца (Константи-
нов М.С. и др., 2012; Konstantinov M.S., Petukhov V.G., 
2011; Konstantinov M.S. et al., 2012).
Существует  несколько  проектов  исследования 

Солнца  с  использованием  гелиоцентрических  ор-
бит.  Среди  этих  проектов  –  проект  НАСА  «SOLAR 
PROBE  PLUS»,  проект  европейского  космического 
агентства  «SOLAR ORBITER» и  российский проект 
«ИНтеРГеЛИО-ЗОНД». Во всех этих проектах пред-
полагается использовать последовательность гравита-
ционных маневров у Земли и Венеры. В российском 
проекте, в отличие от американского, рассматривается 
возможность использования ЭРДУ на этапе гелиоцен-
трического перелета Земля – Земля. такая траектория 
может быть энергетически весьма напряженной и не 
допускать  достаточно  большой  продолжительности 
нештатного  выключения  ЭРДУ.  С  другой  стороны, 
использование  гравитационных  маневров  позволя-

ет значительно уменьшить требуемую энергетику по 
сравнению с прямым полетом (Konstantinov M.S. et al., 
2014; Константинов М.С., Тейн М., 2013).

1. Общая схема перелёта КА
Схема анализируемого перелета включает:
выведение  КА  на  опорную  орбиту  с  помощью  -
ракеты-носителя  (РН)  «СОЮЗ-2.1Б»  (Ракета-
носитель «СОЮЗ-2»);
выведение КА на гиперболическую отлетную от  -
Земли траекторию с помощью межорбитального 
космического  буксира  «Фрегат»  (Асюшкин В.A. 
и др., 2014; Полищук Г.М. и др., 2009) с его по-
следующим отделением;
участок перелета по гелиоцентрической траекто- -
рии Земля – Земля с использованием маршевой 
ЭРДУ  на  базе ЭРД  типа RIT-22  (Ion Propulsion 
Systems);
пассивный гравитационный маневр у Земли; -
пассивный участок гелиоцентрического перелета  -
Земля – Венера. Подлет к Венере с большим ги-
перболическим избытком скорости (17.5 км/с).

Заранее  анализировался  гелиоцентрический пере-
лет Земля (после гравитационного маневра у неё) – 
Венера.  Дата  гравитационного  маневра  у  Земли 
09  апреля  2020  года  и  время  перелета  на  участке 
50.788  суток  были  выбраны  так,  чтобы  величина 
гиперболического избытка скорости у Венеры была 
равна 17.5 км/с, а величина гиперболического избыт-
ка  скорости у  Земли и наклонение орбиты Земля – 
Венера были небольшими.

2. Постановка задачи
Временная невозможность штатного использования 

ЭРДУ трактуется как ситуация, при которой в любой 
момент  на  активных  участках  программной  траек-
тории при перелете Земля – Земля может появиться 
необходимость  выключения  двигателя  на  некоторое 
ограниченное время. Понятно, что нештатное выклю-
чение  двигателя  может  привести  к  невозможности 
реализации  траектории  перелета  и  подлета  к  Земле 
(для гравитационного маневра у неё) с необходимым 
вектором скорости. В работе рассмотрены баллисти-
ческие  возможности  парирования  этих  нештатных 
ситуаций, т.е. такое переформирование последующей 
программы  полета  КА,  чтобы  подлет  к  Земле  осу-
ществлялся с условиями, при которых за счет грави-
тационного маневра у Земли можно было обеспечить 
программное движение к Венере. При этом анализи-
руются возможные новые рациональные траектории, 
обеспечивающие решение транспортной задачи. Рас-
сматривается  возможность  однократного  появления 
внештатной  ситуации  в  любой  точке  любого  актив-
ного  участка  траектории  межпланетного  перелета. 
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В  итоге  находится  максимально  допустимая  про-
должительность нештатного выключения двигателя. 
если  эта  продолжительность  не  достаточно  велика, 
то  считается  необходимым  модернизировать  номи-
нальную  траекторию  КА.  Предлагается  несколько 
путей такой модернизации. Среди них:

введение пассивного участка в конце траектории  -
гелиоцентрического  перелета  и  выбор  его  про-
должительности (dtlast);
введение  одного  или  нескольких  ( - N)  дополни-
тельных пассивных участков с выбором располо-
жения этих участков (ti) i=1,…N и их продолжи-
тельностью (Δti).

3. Метод исследования и оптимизации
При  оптимизации  гелиоцентрической  траектории 

с  ЭРДУ  с  гравитационным  маневром  у  Земли  ис-
пользуется  метод,  основанный  на  принципе  макси-
мума Л.С. Понтрягина, позволяющий свести задачу 
оптимального  управления  к  краевой  задаче  для  си-
стемы  обыкновенных  дифференциальных  уравне-
ний.  Краевая  задача  редуцируется  к  задаче  Коши 
с помощью метода продолжения по параметру.

4. Номинальная траектория
Для  анализируемой  транспортной  системы  но-

минальная  траектория находится по критерию мак-
симальной  конечной  массы  КА.  Выбираемыми  ха-
рактеристиками  являются:  величина  и  направление 
вектора  гиперболического  избытка  скорости  при 
старте  от  Земли,  дата  старта,  закон  включения–
выключения ЭРДУ на гелиоцентрическом перелете, 

программы по углам тангажа и рыскания на актив-
ных участках перелета. В результате решения задачи 
получена  оптимальная  номинальная  траектория,  её 
характеристики представлены в таблице 1.
Проекция на плоскость эклиптики найденной гели-

оцентрической траектории представлена на рисунке 
1. На траектории есть три активных и четыре пассив-
ных участка, причем перелет Земля – Земля начина-
ется и заканчивается пассивными участками.

рисунок 1. Проекция на плоскость эклиптики траектории 
гелиоцентрического перелета Земля – Земля – Венера

Длительности  активных  и  пассивных  участков 
траектории легко  анализировать  с помощью рисун-
ка 2, на котором представлена функция переключе-
ния двигателя.  За исключением начального участка 
траектории перелета (он всегда считается пассивным 
с  минимальной  продолжительностью  50  суток  для 
обеспечения условий ввода всех систем ЭРДУ и кор-
рекции траектории), там, где функция переключения 
положительна,  двигатель  включен.  Продолжитель-
ность последнего пассивного участка 10.455 суток.

таблица 1 – Основные характеристики номинальной траектории КА

дата старта 23.08.2018

величина вектора гиперболического избытка скорости (ГИС)  
при отлете от Земли м/с 488.494

масса КА после отделения маршевой двигательной установки «ФРеГАтА» кг 2115.042

вектор ГИС при отлете от Земли м/с [210.818; 440.660; -1.294]

время гелиоцентрического перелета Земля – Земля сут 594.800

дата подлета КА к Земле 09.04.2020

требуемая масса ксенона кг 238.662

масса КА при его подлете к Земле кг 1876.38

величина ГИС при подлете к Земле м/с 8946.173

вектор ГИС при подлете к Земле м/с [7141.361; 5388.341; 7.083]

вектор ГИС при отлете от Земли после гравитационного маневра м/с [443.839; 8928.697; 339.676]

угол поворота асимптоты гиперболы при гравитационном маневре 
у Земли град 50.151

высота перигея гиперболы пролета Земли км 400.017

время перелета Земля – Венера сут 50.788

ГИС при подлете к Венере м/с 17.500
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рисунок 2. Функция  переключения  двигателя  на  гелио-
центрической траектории перелета Земля – Земля. Ось аб-
сцисс – время полета в сутках

5.  Анализ требований 
при парировании возможного 
нештатного выключения ЭрДУ 
на номинальной траектории 
с пассивным участком в конце 
гелиоцентрического перелёта
Предполагается, что в любой точке любого актив-

ного участка  траектории Земля –  Земля может  воз-
никнуть  необходимость  нештатного  выключения 
ЭРДУ. Момент этого выключения обозначим t. Про-
должительность  нештатного  выключения  двигате-
ля обозначим dt. Для решения транспортной задачи 
(доставки КА  к  Земле  для  гравитационного манев-
ра у Земли, обеспечивающего необходимые условия 
перелета  к  Венере)  после  нештатного  выключения 
двигателя придется использовать новую программу 
управления движением. При этом требуемая на пере-
лет  масса  ксенона  может  увеличиться.  Запасы  ксе-
нона на борту КА считаем ограниченными – 250 кг 
(на номинальной невозмущенной траектории требуе-
мый запас ксенона 238.66 кг).

5.1.  Постановка задачи оценки требуемого 
топлива для произвольных t и dt

Для заданной номинальной траектории, для задан-
ных t и dt найти оптимальную (по затратам топлива) 
траекторию перелета к Земле, на которой гравитаци-
онный маневр у Земли может обеспечить выход на 
известную траекторию гелиоцентрического перелета 
к Венере.
Исходные данные:
номинальная траектория КА; -
момент нештатного выключения двигателя  - t;
длительность  нештатного  выключения  двигате- -
ля dt;
дата гравитационного маневра у Земли  - T1;
вектор  гиперболического  избытка  скорости  от- -
носительно  Земли  после  гравитационного  ма-
невра у Земли.

требуется найти на временном интервале [t+dt, T1]:
программу включения-выключения ЭРДУ; -
программу углов тангажа и рыскания на актив- -
ных участках этого временного интервала.

Критерий  оптимизации  –  требуемая  для  перелета 
масса  ксенона.  На  траекторию  перелета  после  не-
штатного  выключения  двигателя  никаких  дополни-
тельных требований не вводится.
Поиск  оптимальной  траектории  перелета  прово-

дится  с  помощью  принципа  максимума.  Использу-
ется полный набор необходимых условий оптималь-
ности,  включающий  условия  трансверсальности 
при  подлете  к  Земле  для  гравитационного  манев-
ра у  Земли  (Константинов М.С., Орлов А.А.,  2013; 
Konstantinov M.S. et al., 2012).

5.2.  Оценка требуемого для перелета топлива 
при использовании номинальной 
траектории с длительностью последнего 
пассивного участка 10.455 суток

Рассматриваемая  номинальная  траектория  имеет 
три продолжительных активных участка. Каждый из 
участков был разделен на 20 интервалов, и осущест-
влялся перебор t как начальной точки интервала. Для 
каждой  этой  начальной  точки  находилось  10  опти-
мальных  траекторий  перелета  к  Земле,  соответ-
ствующих  10  значениям  длительности  нештатного 
выключения двигателя. Для первого и второго актив-
ных  участков  длительность  выключения  двигателя 
изменялась от 1 суток до 10 суток с шагом 1 сутки. 
Для последнего активного участка длительность вы-
ключения ЭРДУ изменялась от 0.1 суток до 1 суток с 
шагом 0.1 суток. Всего при описываемом в этом раз-
деле анализе было решено 20×10×3=600 краевых за-
дач принципа максимума.
Для первого и второго активных участков предель-

но допустимые продолжительности нештатного вы-
ключения двигателя оказались достаточно большими 
(больше 10 суток).
К сожалению, нештатная работа двигателя на по-

следнем активном участке приводит к такому возму-
щению траектории, что парировать его очень непро-
сто и не всегда возможно. На рисунке 3 приведены 
изолинии  требуемой  массы  ксенона  как  функции 
даты нештатного выключения двигателя на третьем 
активном участке  (ось  абсцисс) и продолжительно-
сти этого выключения  (ось ординат). Красным цве-
том  выделена  область,  в  которой  решение  краевой 
задачи не удается найти. Можно считать, что в этой 
области возмущение, связанное с нештатным выклю-
чением двигателя, невозможно парировать. Интерес-
но и то, что в области рассматриваемой плоскости, 
где парирование возмущения возможно (на рисунке 
ниже  области,  выделенной  красным),  максимально 
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тратится 243.5 кг ксенона, что меньше предполагае-
мого нами запаса ксенона в 250 кг.
Проведенный анализ показал, что предельно допу-

стимая продолжительность нештатного выключения 
двигателя  на  временном  интервале  450–490  суток 
(начало третьего активного участка) примерно равна 
0.35 суток. такое небольшое время нештатного вы-
ключения  двигателя  вряд  ли  можно  рассматривать 
допустимым.
Рассмотрим целесообразность увеличения длитель-

ности последнего пассивного участка траектории до 
20, 30, 40 дней. Анализ показал, что при этом можно 
существенно увеличить допустимую продолжитель-
ность нештатного выключения двигателя.

В таблице 2 приведены характеристики траекторий 
со  всеми  рассмотренными  вариантами  продолжи-
тельности  последнего  пассивного  участка.  Анализ 
приведенных  результатов  показывает,  что  с  точки 
зрения  максимизации  предельно  допустимой  про-
должительности нештатного выключения двигателя 
самым лучшим вариантом является вариант траекто-
рии с длительностью последнего пассивного участка 
30  суток.  В  этом  варианте  удается  парировать  воз-
мущения  от  нештатного  выключения  двигателя  на 
первых  двух  активных  участках  длительностью  до 
10 суток и длительностью до 2.8 суток на последнем 
активном участке.

таблица 2 – Предельно допустимые продолжительности нештатного выключения двигателя для различных продолжи-
тельностей последнего пассивного участка. Величина вектора ГИС при отлете от Земли 488.494 м/c

длительность последнего пассивного участка сут 10.455 20 30 40

предельно допустимая продолжительность 
выключения двигателя  

на третьем активном участке
сут 0.35 1.726 2.807 1.45

дата старта 23.08.2018 23.08.2018 16.08.2018 27.07.2018

время гелиоцентрического перелета 
Земля – Земля сут 594.800 594.046 601.525 621.012

масса ксенона кг 238.662 239.138 240.398 247.72

масса КА при его подлете к Земле кг 1876.38 1875.904 1874.644 1867.321

третий активный участок. Продолжительность пассивного участка на конечном участке перелета 10.455 суток. Красным 
выделена область, где нет возможности парировать возмущение.
рисунок 3. Изолинии требуемой для гелиоцентрического перелета Земля – Земля массы топлива (числа на изолиниях, кг) 
на плоскости: дата нештатного выключения двигателя (сутки, отсчитывается от даты старта) – продолжительность не-
штатного выключения двигателя (сутки)
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Можно  отметить,  что  при  увеличении  продол-
жительности  последнего  пассивного  участка  опти-
мальное  время  перелета  Земля  –  Земля  немного 
увеличивается.

5.3.  Анализ требований при парировании 
возможного нештатного выключения 
ЭрДУ на номинальной траектории 
с одним дополнительным пассивным 
участком

Введем дополнительный пассивный участок на са-
мом  сложном  для  реализации  последнем  (третьем) 
активном участке. При этом рассматриваемая траек-

тория будет иметь пять пассивных и четыре  актив-
ных  участка.  Разработанный  метод  исследования 
требований  по  допустимой  продолжительности  не-
штатного выключения двигателя сводится к следую-
щему алгоритму:
1. Фиксируются два новых параметра  траектории 

гелиоцентрического перелета: дата начала дополни-
тельного пассивного участка Ta и его продолжитель-
ность δt.
2. Находится оптимальная номинальная траектория 

для схемы полета с зафиксированными значениями Ta 
и δt. Критерий оптимальности – минимальная масса 
требуемого для перелета топлива ЭРДУ. Использует-

таблица 3 – Предельно допустимые продолжительности нештатного выключения двигателя для различных дат начала 
дополнительного пассивного участка длительностью 4 суток

временной интервал 
пассивного участка

1-й активный 
участок

2-й активный 
участок

3-й активный 
участок

4-й активный 
участок

предельно допустимая про-
должительность выключения 

двигателя
сутки сутки сутки сутки сутки сутки
530–534 >10 >10 5.094 3.840 3.840
540–544 >10 >10 4.666 4.669 4.666
545–549 >10 >10 4.445 5.28 4.445
550–554 >10 >10 4.218 5.464 4.218

таблица 4 – Предельно допустимые продолжительности нештатного выключения двигателя для различных дат начала 
дополнительного пассивного участка длительностью 5 суток

временной интер-
вал пассивного 

участка

1-й активный 
участок

2-й активный 
участок

3-й активный 
участок

4-й активный 
участок

предельно допустимая про-
должительность выключения 

двигателя

сутки сутки сутки сутки сутки сутки
500–505 >10 >10 >5 2.670 2.670
520–525 >10 >10 >5 3.117 4.63
540–545 >10 >10 5.104 4.323 4.323
543–548 >10 >10 4.924 4.63 4.63
545–550 >10 >10 4.820 4.882 4.820
547–552 >10 >10 4.708 5.157 4.708
548–553 >10 >10 4.710 5.309 4.710
550–555 >10 >10 4.485 5.165 4.485

таблица 5  – Предельно допустимые продолжительности нештатного выключения двигателя для различных вариантов 
одного дополнительного пассивного участка длительностью 6 суток

временной интер-
вал пассивного 

участка

1-й активный 
участок

2-й активный 
участок

3-й активный 
участок

4-й активный 
участок

предельно допустимая про-
должительность выключения 

двигателя

сутки сутки сутки сутки сутки сутки
540–546 >10 >10 5.464 3.61 3.61
545–551 >10 >10 5.164 4.021 4.021
548–554 >10 >10 4.963 4.312 4.312
549–555 >10 >10 4.896 4.457 4.457
550–556 >10 >10 4.828 4.585 4.585
551–557 >10 >10 4.760 4.723 4.723
552–558 >10 >10 4.691 4.871 4.691
555–561 >10 >10 4.485 5.387 4.485
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ся полный набор необходимых условий оптимально-
сти принципа максимума.
3.  Все  три  активных  участка  исследуемой  номи-

нальной траектории равномерно по времени разбива-
ются на 20 сегментов. Дата прохождения КА каждой 
начальной точки полученных сегментов (ti, i=1…20) 
рассматривается как возможная дата нештатного вы-
ключения двигателя. Для каждой такой даты рассма-
тривается  10  значений  возможных  продолжитель-
ностей  нештатного  выключения  двигателя  (dti)  от 
1 суток до 10 суток с шагом 1 сутки.
4. Для  зафиксированных четырех параметров  (Ta, 

δt, ti  и dti)  решается  задача  оптимального  перелета 
на интервале [Ta+δt, Tk]. Находится требуемая мини-
мальная масса для перелета.
5. Для зафиксированных трех параметров (Ta, δt, ti) 

находится такая продолжительность нештатного вы-
ключения ЭРДУ δt250, при которой масса требуемого 
топлива  равна  его  располагаемому  запасу  (250  кг). 
Эта продолжительность рассматривается как макси-
мально  допустимая  для  рассматриваемого  момента 
нештатного выключения двигателя ti.
6. Для  зафиксированных двух параметров  (Ta, δt) 

находится  такой  момент  нештатного  выключения 
двигателя  ti

*,  при  котором  допустимая  продолжи-
тельность  нештатного  выключения  двигателя  δt250 
минимальна (δt250

*).
7. Перебирая параметры Ta и δt, определяющие ха-

рактеристики введенного дополнительно пассивного 
участка, находим такие его характеристики Ta* и δt*, 
при которых δt250

* максимально.
Разработанный  алгоритм  является  трудоемким. 

только параллельное использование нескольких со-
временных  компьютеров,  хорошее  системное  про-

граммное обеспечение и разработанное собственное 
программное  обеспечение  позволили  справиться 
с задачей.
Результаты анализа некоторых рассмотренных ва-

риантов приведены в таблицах 3–5. В них помещены 
предельно допустимые продолжительности нештат-
ного выключения двигателя для различных дат нача-
ла дополнительного пассивного участка и различной 
его длительности. Длительность последнего пассив-
ного участка принята равной 30 суток. Строка табли-
цы,  соответствующая  лучшей  (по  критерию макси-
мальной предельно допустимой продолжительности 
нештатного выключения двигателя) дате начала до-
полнительного  пассивного  участка,  выделена  крас-
ным цветом.
Анализ  таблиц  3–5  показывает,  что  оптимальная 

дата введения дополнительного пассивного участка 
есть 545-й день полета, а оптимальная его длитель-
ность  –  5  суток.  При  этом  предельно  допустимая 
продолжительность  выключения  двигателя  равна 
4.82 суток. Этот вариант траектории назовём новой 
номинальной траекторией. Изолинии требуемой для 
гелиоцентрического  перелета  Земля  –  Земля массы 
топлива для двух последних активных участков но-
вой  номинальной  траектории  приведены  на  рисун-
ках 4 и 5.

6.  Характеристики новой 
номинальной траектории
В таблице 6 представлены основные характеристи-

ки новой номинальной траектории КА, обеспечива-
ющей возможность парирования аварийного отклю-
чения ЭРДУ  в  течение  4.82  суток  в  любой момент 
времени.

таблица 6 – Основные характеристики новой номинальной траектории КА

дата старта 09.08.2018

величина ГИС при отлете от Земли м/с 488.494

масса КА после отделения маршевой двигательной установки Фрегата кг 2115.042

вектор ГИС при отлете от Земли м/с [220.335; 435.958; -4.381]

время гелиоцентрического перелета Земля – Земля сут 594.800

дата подлета КА к Земле 09.04.2020

масса ксенона кг 242.992

масса КА при подлете к Земле кг 1872.05

величина ГИС при подлете к Земле м/с 8946.173

вектор ГИС при подлете к Земле м/с [7141.183; 5388.647; -0.299]

вектор ГИС при отлете от Земли после гравитационного маневра м/с [443.839; 8928.697; 339.676]

угол поворота асимптоты гиперболы при гравитационном маневре у Земли град 50.151

высота перигея гиперболы пролета Земли км 400.018

время перелета Земля – Венера сут 50.788

гиперболический избыток скорости при подлете к Венере м/с 17.500
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рисунок 6. Проекция на плоскость эклиптики новой но-
минальной траектории

Проекция  на  плоскость  эклиптики  новой  номи-
нальной траектории представлена на рисунке 6.
На траектории перелета Земля – Земля есть четы-

ре активных и пять пассивных участков. В таблице 7 
представлены моменты переключения двигателя.
Некоторые точки траектории, в которых осущест-

вляется  включение  или  выключение  двигателя,  со-
впадают с нулями функции переключения (исключе-
ние первый и последний участки).
Полное время работы маршевой ЭРДУ на перелете 

Земля – Земля равно 410.046 суток. За это время тра-
тится 242.99 кг ксенона.

рисунок 4. Изолинии требуемой для гелиоцентрического перелета Земля – Земля массы топлива (кг) на плоскости: дата 
внештатного выключения двигателя (сутки, отсчитывается от даты старта) – продолжительность внештатного выключе-
ния двигателя (сутки). третий активный участок новой номинальной траектории

рисунок 5. Изолинии требуемой для гелиоцентрического перелета Земля – Земля массы топлива (кг) на плоскости: дата 
внештатного выключения двигателя (сутки, отсчитывается от даты старта) – продолжительность внештатного выключе-
ния двигателя (сутки). Четвертый активный участок новой номинальной траектории
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заключение
1.  В работе предложен подход к проектированию 

траектории  межпланетного  перелета  КА  с  ЭРДУ  с 
учетом  необходимости  парирования  возмущения 
траектории,  связанного  с  нештатным  выключени-
ем ЭРДУ в  любой  точке  любого  активного  участка 
траектории.
2.  Получены оценки допустимой продолжительно-

сти нештатного выключения ЭРДУ для рассматрива-
емых ранее программных траекторий. Сделан вывод 
о  целесообразности  корректирования  номинальных 
траекторий для увеличения предельно допустимого 
времени нештатного выключения двигателя.
3.  Предложены  два  пути  корректировки  номи-

нальных  траекторий.  Они  основаны  на  увеличе-
нии  длительности  пассивного  участка  на  конечном 
участке гелиоцентрического перелета и на введении 
одного или нескольких дополнительных пассивных 
участков.
4.  Оптимизация  характеристик  дополнительных 

пассивных  участков  (их  положение  на  траектории 
и длительность) приводит к увеличению предельно 
допустимого времени нештатного выключения дви-
гателя до уровня, который может удовлетворять про-
ектанта транспортной системы.
5.  Для рассмотренной транспортной задачи нахож-

дение новой номинальной межпланетной траектории 
КА позволило увеличить допустимое нештатное вы-
ключение ЭРДУ до 4.8 суток в любой точке траекто-
рии перелета.
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таблица 7 – Моменты переключения двигателя новой но-
минальной траектории КА

участок начало участка 
(i-й день)

продолжитель-
ность (сутки)

1-й участок (пассивный) 0 97.725

2-й участок (активный) 97.725 196.829

3-й участок (пассивный) 294.554 23.023

4-й участок (активный) 317.577 88.767

5-й участок (пассивный) 406.344 38.735

6-й участок (активный) 445.078 99.922

7-й участок (пассивный) 545 5

8-й участок (активный) 550 28.187

9-й участок (пассивный) 578.187 30

полное время перелета 608.187

АНАЛИЗ БАЛЛИСТИчЕСКИХ ВОЗМОжНОСТЕй ПАРИРОВАНИя ВОЗМущЕНИй,  
СВяЗАННыХ С ВРЕМЕННыМ НЕШТАТНыМ ВыКЛЮчЕНИЕМ эРДу
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В статье приводятся данные по состоянию 
разработок КА ДЗЗ высокого разрешения.  
На примере КА ДЗЗ с оптоэлектронной  
съемочной аппаратурой проводится анализ 
зависимости веса КА ДЗЗ  
от пространственного разрешения.
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The article presents the data on the status of design 
& developments of the high-resolution remote sensing 
satellites. By the example of the Earth remote sensing 
satellites with optoelectronic imaging equipment the 
analysis of the relationship between the spacecraft 
weight and the spatial resolution is carried out.
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введение
Космическое дистанционное зондирование Земли – 

это  высотный  метод  наблюдения  за  поверхностью 
Земли с помощью космических аппаратов (КА ДЗЗ), 
характеризующийся  большой  оперативностью  и 
производительностью. Метод основан на объективно 
существующих связях между характеристиками при-
родной  среды  и  регистрируемым  полем  излучения, 
которые позволяют по космическим снимкам распо-
знавать различные природные объекты и оценивать 
их состояние в результате какого-либо воздействия.
Мировая тенденция развития КА ДЗЗ предполага-

ет создание космических аппаратов с высоким про-
странственным  разрешением,  наличием  множества 
спектральных каналов, большой площадью съемки, 
высокой  точностью  координатной  привязки  изо-

бражения  и  оперативностью  передачи  информации 
на Землю.
Все эти усовершенствования аппаратуры связаны, 

как  правило,  с  ее  утяжелением.  Поэтому  вопросы, 
касающиеся  весовых  характеристик  КА,  остаются 
актуальными.
В  статье  на  примере  КА  ДЗЗ  с  оптоэлектронной 

съемочной  аппаратурой  проводится  анализ  зависи-
мости  его  веса  от  пространственного  разрешения, 
которое является определяющим в рассматриваемом 
вопросе.
КА ДЗЗ  состоит  из  служебной  платформы  и  раз-

мещаемой на ней съемочной оптоэлектронной аппа-
ратуры (СОА). Задачей служебной платформы явля-
ется  обеспечение  функционирования  КА,  создание 
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может  осуществляться  с  разрешением  в  несколько 
километров.
Необходимая  частота  повторения  съемки одной и 

той же поверхности различна при решении различ-
ных  задач  (рисунок  2) (Севастьянов Н.Н. и др. За-
дачи…, 2013).
К  примеру,  при  метеорологическом  наблюдении 

требуется  каждый  час  повторять  съемку,  а  при  со-
ставлении  геологических карт достаточно провести 
съемку один раз в течение десяти лет.
Отметим, что при решении каждой хозяйственной 

задачи,  связанной  с  необходимостью  проведения 
космической  съемки,  предварительно  проводится 
анализ необходимого количества космических аппа-
ратов на орбите и их баллистики с целью оптимиза-
ции производительности съемки Земли (Ефанов В.В. 
и др., 2009; Darnoрykh V.V. et al., 2010).
Схемы проведения съемки поверхности Земли при 

решении различных  задач могут быть различными, 
и главными из них являются маршрутная, кадровая, 
площадная и стереоскопическая съемка (рисунок 3) 
(Севастьянов Н.Н. и др. Анализ…, 2009). Каждая из 
этих схем съемки отличается методикой и точностью 
управления КА.
Самая  простая  съемка  маршрутная,  при  которой 

космический аппарат поддерживает постоянною ор-
битальную ориентацию и съемка ведется в надир или 
под некоторым углом в стороне от трассы.

условий для проведения съемки и передача видеоин-
формации на Землю. В состав служебной платформы 
входят:  система  электроснабжения  (СЭС),  система 
обеспечения  тепловых  режимов  (СОтР),  система 
управления КА (СУ), телекомандная система (тКС) 
и бортовая информационная система (БИС).
Перечень  задач,  которые  могут  решаться  с  по-

мощью КА ДЗЗ, приведен на рисунке 1  (Севастья-
нов Н.Н. и др. Анализ…, 2009).
Из  рисунка  1  видно,  что  решение  различных  хо-

зяйственных  задач  зависит  как  от  величины  про-
странственного  разрешения,  так  и  от  количества 
спектральных  каналов,  в  которых  производится 
одновременная  съемка  местности.  так,  например, 
по  отношению  спектральных  яркостей  красного  и 
инфракрасного каналов можно диагностировать со-
стояние  растительности,  по  отношению  зеленого 
и инфракрасного – степень  загрязнений водной по-
верхности, по отношению зеленого и красного – по-
крытие территории снегом или льдом.
Следует  отметить,  что  требуемое  пространствен-

ное  разрешение  может  меняться  от  сотен  метров 
до  десятков  сантиметров,  а  количество  спектраль-
ных  каналов  –  от  одного  до  сотни. Создание  топо-
графических  карт  и  карт  расположения  городского 
хозяйства  требует  самого  высокого  пространствен-
ного  разрешения,  а  мониторинг  природной  среды 

рисунок 1. Пространственное разрешение и  количество  спектральных каналов, необходимых для решения отдельной 
отраслевой задачи
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Наиболее  сложной  является  площадная  съемка, 
когда КА необходимо выполнять программные раз-
вороты одновременно и по крену, и по тангажу.
Стереоскопическая съемка предусматривает полу-

чение двух изображений одной и той же местности, 
снятых с разных участков траектории полета, по ко-
торым путем математической обработки восстанав-
ливается  высотный  рельеф  местности.  Стереоско-
пическая  съемка  отличается  от  других  схем  более 
высокими  точностями  наведения  и  стабилизации 
космического аппарата.
На  рисунке  4  показано,  как  по  годам  уменьша-

лось пространственное разрешение КА ДЗЗ (Бакла-
нов А.И. и др., 2010). К 2012 году пространственное 
разрешение достигло 40 см и стало сравнимым с пре-
дельно возможным разрешением 15–20 см, обуслов-
ленным влиянием турбулентности атмосферы.
На  рисунке  5  показано,  как  менялся  в  последние 

годы  вес КА ДЗЗ  в  зависимости  от  величины  про-
странственного  разрешения  (Бакланов А.И. и др., 
2010).  если  КА  с  пространственным  разрешением 
1 м весит всего 500 кг, то вес КА с разрешением 0,5 м 
уже равен 2,5 тоннам.
Повышение  пространственного  разрешения  КА 

приводит к усложнению аппаратуры и, как правило, 
к увеличению их массы и габаритов.

Последовательность  изменений  технических  тре-
бований к системам КА ДЗЗ, вызванных повышени-
ем пространственного разрешения, следующая.
Для того чтобы повысить пространственное разре-

шение, необходимо в СОА применить телеобъектив 
с увеличенным фокусным расстоянием и диаметром 
апертуры.
В системе приема и преобразования излучения по-

требуется применить ВЗН-матрицу  (ПЗС-матрицу с 
временной задержкой накопления) с большим коли-
чеством фотоэлементов, что приведет к росту инфор-
мационного потока.
В бортовой информационной системе при сохране-

нии ширины полосы захвата увеличится объем памя-
ти запоминающего устройства и повысится скорость 
передачи информации на Землю.
Повышение  пространственного  разрешения,  как 

правило, требует улучшения точности геодезической 
привязки изображения, которая по величине сравни-
ма с пространственным разрешением. А улучшение 
геодезической  привязки  ужесточает  требования  к 
точности работы системы ориентации КА.
В свою очередь, все перечисленные изменения по-

влекут за собой повышение мощности СЭС.
Анализ  изменения  веса  каждой  подсистемы  КА 

при  повышении  пространственного  разрешения 
начнем с рассмотрения съемочной оптоэлектронной 
аппаратуры.

рисунок 2. Пространственное разрешение и время повторного наблюдения местности для решения различных задач
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СОА  состоит  из  телеобъектива  и  электронной 
системы  приема  и  преобразования  изображения  – 
СППИ.  (если  в  СППИ  несколько  приемных  спек-
тральных  каналов  –  такая  аппаратура  называется 
многоспектральной или многозональной съемочной 
аппаратурой – МСА).
телеобъектив  выполняет  задачу  формирования 

в  фокальной  плоскости  оптического  изображения 
с  требуемыми  геометрическими  и  спектральными 
характеристиками,  а  СППИ  преобразует  изображе-
ние  с  помощью  светочувствительных  ПЗС-матриц 
(ПЗС-линеек) в цифровой массив информации, пере-
даваемый далее в БИС.
Главным элементом СОА, определяющим её габа-

риты и массу, является телеобъектив. Габариты теле-
объектива определяются его фокусным расстоянием 
и диаметром апертуры; чем они больше, тем тяжелее 
телеобъектив.
Фокусное расстояние телеобъектива рассчитывает-

ся из знания высоты полета КА и требуемого масшта-
ба изображения. Масштаб изображения подбирается 
заранее так, чтобы размер геометрической проекции 
светочувствительного  элемента  ПЗС-линейки  на 
Землю  был  примерно  равен  геометрическому  раз-

решению телеобъектива. Исходя из этого, фокусное 
расстояние можно записать в виде

 ,~
d

HF 
 ,  (1)

где H – высота полета КА; d – геометрическое раз-
решение; Δ – линейный размер светочувствительной 
зоны одного фотоэлемента линейки.
Диаметр  входной  апертуры  телеобъектива  нахо-

дится из условия, что размер дифракционного пятна 
на фотоприемной матрице примерно равен размеру 
фотоэлемента. Отсюда  получим  (Аронов А.М. и др. 
Оптоэлектронные системы…2007)

,




FkD 

 ,  (2)

или, используя соотношение (1) имеем

,
d
HkD 




 ,  (3)

где λ – длина волны излучения.
Из (1) видно, что при съемке с большой высоты и с 

хорошим разрешением необходимо применять длин-
нофокусный телеобъектив. Большая длина телеобъ-
ектива  становится  сложной  задачей  в  конструиро-
вании КА. Длину телеобъектива согласно (1) можно 

рисунок 3. Схемы проведения съемок
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рисунок 4. тенденции изменения пространственного разрешения КА ДЗЗ высокого разрешения

рисунок 5. Диаграмма разрешающей способности и массы КА ДЗЗ высокого разрешения
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уменьшить,  применяя  матрицы  с  малым  размером 
фотоэлемента,  который  в  современных фотоприем-
никах варьируется в пределах от 2 до 50 мкм.
Диаметр  апертуры  телескопа  согласно  (3)  опре-

деляется  высотой  полета  и  величиной  требуемого 
разрешения.
если  подставить  в  (1)  и  (3)  практически  зна-

чимые  параметры  (к  примеру,  параметры  МСА 
КА «ОБЗОР-О») Н=700 км, ∆=8 мкм, d=7 м, λ=1 мкм, 
то  получим  соответствующие  значения F=0,8  м  и 
D=0,16 м. если бы потребовалось разрешение теле-
объектива d=0,5 м, то фокусное расстояние и диаметр 
были бы соответственно равны 11 м и 2 м.
Как  показывает  практика,  при  диаметрах  аперту-

ры меньше 10  сантиметров применяются  линзовые 
телескопы, а при больших диаметрах – зеркальные. 
Объясняется это тем, что крупногабаритные линзо-
вые телескопы имели бы большой вес из-за тяжелых 
стеклянных линз.
Угол поля зрения у зеркального телескопа меньше, 

чем  у  линзового,  тем  не  менее,  существенная  эко-
номия  в  весе  делает  его  предпочтительным. Кроме 
этого,  в  зеркальном  телескопе  проще  реализовать 
«излом» оптической оси, за счет которого конструк-
тивная длина телескопа может быть уменьшена.

а

б

а – схема Ричи – Кретьена; б – трехзеркальный триплет.
рисунок 6.  Оптические  схемы  космических  телескопов 
для ДЗЗ

На  рисунке  6  приведены  две  распространенные 
схемы зеркальных телескопов космического приме-
нения (Аронов А.М. и др., 2013). Схема Ричи – Кре-

тьена наиболее часто применяется для высокодеталь-
ного наблюдения в видимом спектральном диапазоне 
длин волн. Схема трех- зеркальный триплет исполь-
зуется для наблюдения с высоким пространственным 
разрешением в широком диапазоне длин волн, вклю-
чая ИК-излучение,  и  с  большим,  до  120 углом поля 
зрения. К недостаткам триплета относят большие га-
бариты и технологическую сложность изготовления 
внеосевых  асферических  зеркал,  имеющих  форму 
эллипса и гиперболы.
Снижение веса телеобъектива при фиксированном 

фокусном расстоянии и апертуре достигается за счет 
использования  легких  конструктивных  материалов, 
таких, как карбид кремния, углепластик, инвар,  ти-
тан;  в  качестве  оптических  материалов  применяют 
ситал,  «zerodur»  и  современные  сорта  стекол.  Сле-
дует  отметить,  что  при  конструировании  телескопа 
учитываются жесткие требования к предельно допу-
стимым деформациям, как оптических поверхностей 
элементов,  так  и  размеростабильной  конструкции 
объектива,  вызываемых  механическими  и  термиче-
скими  нагрузками.  Искажения  оптических  поверх-
ностей не должны превышать десятых долей длины 
волны излучения ~λ/10, а жесткость конструкции не 
должна допускать угловых перемещения оптических 
элементов на угол, превышающий величину углово-
го разрешения изображения ~d/H.
Второй  составляющей  компонентой  СОА  является 

СППИ. В функции СППИ входят:  аналого-цифровое 
преобразование сигналов фоточувствительных элемен-
тов ПЗС-матриц, их обработка, сжатие, и, в некоторых 
случаях – запоминание (Бакланов А.И. и др., 2013).
Для того чтобы оценить, как меняется вес СППИ в 

зависимости от разрешения, рассмотрим принцип его 
работы. Ограничимся  рассмотрением  съемки  в  ска-
нирующем режиме «pushbroom» при использовании 
ПЗС-линейки  или ВЗН-матрицы. Основное  условие 
проведения съемки в режиме «pushbroom»: за время 
экспозиции максимальное перемещение линии визи-
рования местности не должно превышать размер про-
екции фоточувствительного элемента на местность в 
направлении полета.
Одним из проектных параметров съемочной каме-

ры является ширина полосы захвата Земли L, кото-
рая зависит от величины угла поля зрения камеры φ 
и определяется соотношением: L=φH.
Зная величину требуемого геометрического разре-

шения d можно определить требуемое число элемен-
тов в линейке или, если используется матрица, число 
столбцов в матрице: n=L/d.
Длина линейки (ширина матрицы) будет приблизи-

тельно равна: 1=n∆.
если  применяется ПЗС-линейка,  то  величина фо-

точувствительной зоны элемента ∆ выбирается так, 
чтобы накопленный в одном элементе сигнал за вре-
мя t=d/V (V – скорость полета КА) превышал шум в 
200–300 раз.

ЗАВИСИМОСТь ВЕСА КОСМИчЕСКОГО АППАРАТА ДИСТАНцИОННОГО ЗОНДИРОВАНИя ЗЕМЛИ 
ОТ ПРОСТРАНСТВЕННОГО РАЗРЕШЕНИя СъЕМОчНОй АППАРАТуРы
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если  условия  съемки  и  чувствительность  ПЗС-
линейки  таковы,  что  не  позволяют  достичь  ука-
занной  величины  сигнал/шум,  то  применяют 
ВЗН-матрицу. Количество  строк  в ВЗН-матрице m 
выбирается из условия получения требуемого отно-
шения сигнал/шум.
Величина сигнала в матрице растет примерно про-

порционально количеству строк, а увеличение шума 
зависит от механизма его происхождения. тем не ме-
нее, отношение сигнал/шум при любых механизмах 
шумов  находится  в  пределах  от  m1/2  до  m  (Лекции 
по радиовещанию и ТВ, 2013).
таким  образом,  если  увеличивается  простран-

ственное разрешение при фиксированном угле поля 
зрения, это приводит к использованию ВЗН-матриц 
с меньшим размером фоточувствительного элемента 
и увеличенным количеством в ней столбцов и строк. 
Это отражается на утяжелении СППИ за счет услож-
нения ее конструкции и появления дополнительных 
электронных  блоков  для  обработки  увеличивающе-
гося потока видеоинформации. Вес СППИ примерно 
обратно пропорционален квадрату размера фоточув-
ствительного элемента матрицы.
К примеру, вес СППИ «Сангур-IУ» в КА высокого 

разрешения «Ресурс-П», имеющего разрешение 0,7 м 
и полосу захвата 38 км, равен 108 кг. В этой СППИ 
применяется  ВЗН-матрица  форматом  1024×128  с 
размером  фоточувствительного  элемента  9×9  мкм 
(Бакланов А.И. и др., 2013). Данный вес СППИ мо-
жет являться ориентировочной оценкой веса СППИ 
в других КА ДЗЗ.
Суммарный вес СОА зеркального типа, включаю-

щий  вес  зеркал,  конструкцию,  оптико-электронный 
преобразователь, можно в первом приближении ап-
проксимировать  выражением  (Хартов В.В. и др., 
2011)

Mcoa=kD2,  (4)
здесь D – диаметр главного зеркала оптической си-

стемы; к – коэффициент пропорциональности.
если подставить (3) в (4), то получим обратно про-

порциональную зависимость веса СОА от квадрата 
пространственного разрешения.
Повышение  потока  видеоинформации  из  СППИ 

приведет  к  утяжелению бортовой  информационной 
системы. Увеличение  веса  БИС произойдет  за  счет 
утяжеления  запоминающего  устройства  и  радиопе-
редатчика, которые, главным образом, и определяют 
вес БИС. Увеличение их веса примерно пропорцио-
нально  их  производительности,  т.е.  потоку  переда-
ваемой  информации,  который  обратно  пропорцио-
нален  квадрату  размера  чувствительного  элемента 
матрицы.
К примеру,  вес  БИС,  разработанный  европейской 

фирмой ASTRIUM для КА «Обзор-О» с параметра-
ми: поток информации 600 МБ, емкость запоминаю-
щего устройства 2,5 тБ, равен 40 кг.

Далее рассмотрим изменение веса системы управле-
ния КА, а именно системы стабилизации и астроори-
ентации КА. Увеличение числа строк в ВЗН-матрице 
повышает  требование  к  угловой  стабилизации  КА 
при съемке. Для оценки ее величины предположим, 
что КА совершает вращение с угловой скоростью ω 
вокруг оси,  совпадающей с направлением скорости 
полета V. тогда скорость бега изображения в фокаль-
ной плоскости будет иметь две компоненты: одна на-
правлена вдоль столбца матрицы и равна V∙F/H, дру-
гая – вдоль строки и равна ωF.
Качество  изображения  ухудшится  при  вращении 

незначительно,  если  за  время пробега изображения 
по столбцу оно сместится в соседний столбец на ве-
личину, не превышающую порядка десяти процентов 
от размера пикселя. Отсюда получим ограничение на 
угловую скорость вращения КА в процессе съемки:

.1,0
dFm
V



    (5)

Подставляя в (5) значения параметров для камеры 
МСА и m=128, получим ω≤10-5 рад/с (≈2 угл. сек/с).
Вес современной системы управления КА, обеспе-

чивающей  астроориентацию,  навигацию и  угловую 
стабилизацию, равен 100–130 кг.
Вес системы угловой стабилизации КА существен-

но не изменится с повышением уровня стабилизации 
КА,  так  как  стабилизация  осуществляется  с  помо-
щью тех же самых гироскопов, управляемых в дан-
ном случае более частыми, но менее слабыми момен-
тами силы.
Система  астроориентации  также  мало  изменится 

в весе. Существующие звездные датчики имеют вес 
в пределах 5 кг и обеспечивают точность определе-
ния углового положения КА порядка одной угловой 
секунды,  достаточной,  чтобы осуществить  геодези-
ческую привязку с точностью в несколько метров.
Поэтому все изменения в системе управления КА, 

вызываемые  повышением  пространственного  раз-
решения, коснутся главным образом усложнения ее 
программного обеспечения, а не увеличения веса.
Увеличение  веса  системы  электроснабжения  КА 

произойдет из-за повышения мощности СЭС за счет 
роста электропотребления аппаратурой СОА и БИС. 
Электропотребление  СОА  и  БИС  примерно  прямо 
пропорционально производительности обрабатывае-
мой ими информации. А так как вес СЭС примерно 
прямо  пропорциональна  ее  мощности,  то  получим 
обратно пропорциональную зависимость массы СЭС 
от квадрата пространственного разрешения съемоч-
ной аппаратуры. Коэффициент пропорциональности 
между мощностью и весом современных СЭС при-
мерно равен 12–15 Вт/кг.
таким образом, увеличение веса КА ДЗЗ происхо-

дит в основном за счет утяжеления аппаратуры СОА, 
БИС и СЭС, причем это утяжеление можно описать 
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обратно пропорциональной зависимостью от квадра-
та пространственного разрешения.
Исходя из вышеизложенного, выведем аналитиче-

скую зависимость оценочного веса проектируемого 
КА ДЗЗ  от  пространственного  разрешения  съемоч-
ной аппаратуры.
Для  этого  суммарный  вес  КА  представим  в  виде 

двух слагаемых:
Мка=Мс+Мф(d),  (6)
где Мс – вес систем КА, не зависящих от простран-

ственного  разрешения; Мф(d)  –  суммарный  вес  си-
стем СОА, БИС, СЭС, зависящих от пространствен-
ного разрешения.
так как СОА, БИС и СЭС имеют одинаковую об-

ратно  пропорциональную  зависимость  веса  от  ква-
драта  пространственного  разрешения,  перепишем 
выражение (6) в виде

,2
0

сКА d
MMM     (7)

здесь Мс – константа.
Неизвестные константы найдем путем аппроксима-

ции данных диаграммы (см. рисунок 5) уравнением 
(7),  используя  метод  наименьших  квадратов.  Здесь 
операция  усреднения  производится  по  различным 
КА ДЗЗ, различающимся как техническими характе-
ристиками,  такими,  как  полоса  захвата,  количество 
спектральных каналов, производительность БИС, так 
и конструктивным исполнением (Лавров В.В., 2014). 
тем не менее,  такое  усреднение позволяет  выявить 
количественную  зависимость  среднего  веса  совре-
менных КА ДЗЗ  от  пространственного  разрешения 
съемочной аппаратуры.
В  результате  получается  следующее  выражение 

для среднего веса КА ДЗЗ высокого разрешения:

.300170 2КА d
M     (8)

На рисунке 5 эта зависимость изображена пунктир-
ной линией.

заключение
Космические  аппараты  дистанционного  зондиро-

вания  Земли  с  высоким  пространственным  разре-
шением  отличаются  большим  весом  и  габаритами. 
Вес проектируемого КА ДЗЗ в первом приближении 
можно оценить с помощью выражения (8).
Утяжеление КА ДЗЗ происходит главным образом 

за счет съемочной аппаратуры, системы электроснаб-
жения и бортовой информационной системы, вес ко-
торых, в отличие от других систем КА, существенным 
образом зависит от величины пространственного раз-
решения. Анализ немногочисленных данных, имею-
щихся у авторов, показывает, что соотношение весов 
СОА, СЭС и БИС можно оценить как 3:1,5:1. Основ-

ной вклад в вес КА дает съемочная аппаратура, ее вес 
и  габариты возрастают настолько,  что она начинает 
определять облик всего космического аппарата.
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В статье представлено описание нового 
бортового модуля для улавливания и измерения 
параметров частиц внеземного происхождения 
с последующей доставкой их на Землю, а также для 
регистрации ионизирующего излучения в Космосе. 
В модуле скомпоновано несколько первичных 
преобразователей и датчиков, работающих 
на различных физических принципах. В качестве 
материалов используются SiO2-аэрогель, 
пьезоактивная пленка PVDF, монокристаллы 
CVD на легированных алмазных подложках. 
Представлены новые данные по теплопроводности 
SiO2-аэрогеля в вакууме, аргоне, воздухе.  
Приведены теплофизические данные для некоторых 
зарубежных материалов.
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пьезоактивная пленка PVDF;  
монокристаллы CVD  
на легированных алмазных подложках;  
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The article presents overview  
of the new on-board module for  
capturing and measuring of  
the extraterrestrial particles parameters  
with its subsequent return to the Earth,  
as well as recording of ionizing emission  
in space environment. The module comprises  
some transducers and sensors operating using  
different physical principles. The SiO2-aerogel,  
PVDF piezoactive film, CVD doped  
diamond-substrated monocrystalls are used  
as materials. New data are presented  
on SiO2-aerogel thermal conductivity in vacuum,  
argon, air. Some thermal physical data  
on foreign materials are summarized.
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return on-board module;  
SiO2-aerogel;  
PVDF piezoactive film;  
CVD doped diamond-substrated  
monocrystalls;  
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а – масса АМС «STARDUST» с топливом 380 кг, длина – 1,7 м; 
б – ядро периодической древней кометы Вильда-2;  
в – общий вид астероида Итокава. Астероид похож на кар-
тофелину и представляет собой вытянутое тело длиной 
~600 м и диаметром ~200 м.
рисунок 1. Общий вид американской АМС «STARDUST», 
ядра кометы Вильда-2 и астероида Итокава.
(Иллюстрации NASA, США и JAXA, Япония)

введение
Настоящая работа, выполненная в НПО им. С.А. Ла-

вочкина,  посвящена  новому  бортовому  модулю, 
предназначенному  для  улавливания  и  измерения 
параметров  частиц  внеземного  происхождения  с 
последующей  доставкой  их  на  Землю,  а  также  для 
регистрации ионизирующего излучения, воздейству-
ющего на  космический  аппарат  (Иванов Н.Н., Ива-
нов А.Н.,  2012).  В  будущем  данный  модуль  может 
быть скомпонован в возвращаемом на Землю отсеке 
с  герметичной  крышкой  на  космических  аппаратах 
«СПеКтР-УФ»,  «СПеКтР-М»,  «ГАММА-400»,  на 
иных  перспективных межпланетных  возвращаемых 
аппаратах (Полищук Г.М. и др., 2009; Polishchuk G.M. 
et al., 2011).
Резонно спросить: следует ли изучать космические 

пылевые частицы, для чего нужна космическая ми-
крометеороидная  осведомленность?  На  эти  вопро-
сы можно  ответить  по-разному. Например,  так:  по-
лученные данные о космических пылевых частицах, 
содержащих  информацию  о  космических  объектах 
и  процессах  в  Космосе,  вблизи  планет  Солнечной 
и  планет  несолнечной  систем  помогут  ответить  на 
фундаментальные  вопросы  астрофизики,  продви-
нуть  решение  проблемы  защиты  от  астероидной 
опасности, могут  быть  использованы при  создании 
будущих космических аппаратов, например для по-
летов людей на Марс.
Согласно одной из  гипотез  космические пылевые 

частицы представляют собой частицы протопланет-
ного облака, в то время как сторонники противопо-
ложной точки зрения считают, что мелкодисперсное 
вещество  не  может  долго  существовать.  Согласно 
еще  одной  теории  космические  пылевые  части-
цы –  это  результат  разрушения  комет и  астероидов 
(Grun E.et al., 2001).
Известны  эксперименты,  проведенные  специали-

стами  НАСА  на  АМС  «STARDUST»  (07.02.1999–
15.01.2006) по улавливанию частиц в хвосте древней 
кометы Вильда-2  с  помощью  аэрогельной  ловушки 
(Карпенко С.,  1999). Продолжили исследования  ча-
стиц  внеземного  происхождения  сотрудники  япон-
ского  агентства  аэрокосмических  исследований 
(JAXA),  которым  удалось  произвести  отбор  пробы 
частиц с астероида Итокава (Itokawa) с помощью ло-
вушки зонда «HAYABUSA» (09.05.2003–13.06.2010) 
и доставить  эту пробу на Землю. Общий вид АМС 
«STARDUST»,  ядра  кометы  Вильда-2  и  астероида 
Итокава показаны на рисунке 1. Недавно, 12 ноября 
2014 года, на комету Чурюмова – Герасименко совер-
шил посадку модуль «ФИЛА» с космического зонда 
«РОЗеттА» для взятия пробы на этой комете. Запуск 
аппарата  «РОЗеттА»  осуществлен  европейским 
космическим агентством (еКА).
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Орбита кометы Вильда-2, образовавшейся в поясе 
Койпера, пролегает между орбитами Марса и Юпи-
тера. Орбита астероида Итокава пересекает орбиты 
Земли  и  Марса.  Общий  вид  панельной  ловушки, 
смонтированной  на  АМС  «STARDUST»,  представ-
лен на рисунке 2.

рисунок 2. Общий вид панельной ловушки с аэрогельны-
ми  ячейками;  улавливание  в  Космосе  частиц  в  аэрогель 
производилось с двух сторон ловушки. Диаметр ловушки 
40 см, толщина 1,3 см.
(Фото NASA, США)

1.  Задачи, решаемые при помощи 
бортового модуля
Вначале небольшое, но важное отступление. Из ар-

хивных данных одному из авторов стало известно, что 
аэрогель в середине 50-х ХХ века рассматривался и 
был предложен в качестве тепловой защиты для двух 
отсеков ракеты дальнего действия  системы «Буря». 
В заключении по отчету, подписанному С.А. Лавоч-
киным  и  М.В.  Келдышем,  было  сказано:  «Должен 
быть  организован  промышленный  выпуск  следую-
щих неметаллических материалов, работоспособных 
при высоких температурах, действующих на ракету в 
полете: а) …, б) …, е) «теплоизоляционного материа-
ла – аэрогеля для тепловой защиты отсеков ракеты». 
К сожалению, поручение и пожелание двух выдаю-
щихся умов ХХ столетия – русского инженера и рус-
ского ученого не были выполнены. Примерно в те же 
годы аэрогель упоминается и в переводной техниче-
ской литературе, например (Шнейдер П., 1960).
По мнению авторов, с помощью данного бортово-

го модуля, возможно, уловить и доставить внезем-

ные  частицы  на  Землю.  Используя  времяпролет-
ный способ,  уникальные  свойства пленки PVDF и 
SiO2-аэрогеля, можно определить и/или оценить па-
раметры  частиц  внеземного  происхождения:  счет-
ное  число  частиц,  столкнувшихся  с  поверхностью 
детектора;  плотность  потока  частиц  на  единицу 
поверхности  в  единицу  времени;  количество  дви-
жения  соударяющихся  частиц;  среднюю  скорость 
частицы  (по  времяпролетному  способу);  массу  и 
объем  (оценка)  частицы  (плотность  для  рыхлока-
менных,  каменных,  железокаменных  и  железных 
метеороидов  известна  из  ранее  опубликованных 
работ),  а  также  оценить  с  привлечением  методов 
конечной баллистики коэффициент лобового сопро-
тивления при прохождении частицей многослойной 
преграды.
Сравнение параметров процессов внедрения в пре-

граду  частиц,  получивших  и  не  получивших  дозу 
ионизирующего  излучения,  позволяет  получить  от-
вет на интересный научный вопрос: как влияет (или 
не  влияет)  ионизирующее  излучение  на  процесс 
внедрения  частиц  в  преграду.  Процесс  внедрения, 
как  известно,  определяется  не  только  параметрами 
частицы  (скоростью, массой,  химическим составом 
вещества), но и свойствами материала мишени. В ка-
честве  примера  на  рисунке  3  показаны  результаты 
внедрения частиц в аэрогель в Космосе и в наземных 
экспериментах.
В конструкции бортового модуля, представленно-

го  в  настоящей  работе,  использованы  современные 
материалы  −  пьезоактивная  пленка  PVDF  (поливи-
нилиденфторид),  легковесный  теплозащитный  вы-
сокотемпературный  SiO2-аэрогель,  а  также  новая 
отечественная  разработка  –  чувствительные  эле-
менты  из  монокристаллов  CVD  на  легированных 
алмазных  подложках.  Эти  элементы  разработаны 
в  г.  троицке,  Московская  обл.  Аббревиатура  CVD 
означает «Chemical Vapor Deposition» и переводится 
как «химическое осаждение из газовой фазы». В на-
стоящее  время  данная  технология  –  осаждение  по-
ликристаллических  пленок  алмаза  (полиалмаза)  из 
газовой фазы – быстро развивается (Ральченко В.Г., 
Конов В.И., 2007).

2. Конструкция бортового модуля
Конструкция  бортового  модуля  представлена  на 

рисунке 4, где показано: общий вид бортового моду-
ля в разрезе (а) и общий вид бортового модуля в раз-
резе по АА (б).
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а – общий вид бортового модуля в разрезе; б – общий вид
бортового модуля в разрезе по АА.
рисунок 4. Конструкция бортового модуля

а

б

а – космическая частица и ее трек длиной ~1 мм в аэро-
геле. Внедрение частицы в аэрогель экспонировалось на 
околоземной орбите во время полета КК «Shuttle»; б – ко-
нечная баллистика внедрения частиц в аэрогель с началь-
ными скоростями WS=6–7 км/c.
рисунок 3. Эксперименты американских специалистов по 
улавливанию высокоскоростных микрочастиц в аэрогель.
(Фото NASA, США)
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В данном модуле использована блочно-модульная 
компоновка  нескольких  приборов  различного  на-
значения,  которые могут быть подключены при не-
обходимости к иным научным приборам и/или обо-
рудованию  КА.  Для  противодействия  в  Космосе 
негативным факторам, например УФ-излучению, воз-
действующему на бортовой модуль и КА, в качестве 
материала  для  корпуса  1  и  полусферических  днищ 
2,  3  используется  базальтопластик  или  нанокомпо-
зиционный материал, покрытые с внешней стороны 
тонким слоем  гелькоута  (англ.  gelcoat)  –  защитным 
гелеобразным  составом  на  основе  полиэфирных 
смол. Напомним,  что  не  видимому  глазом  электро-
магнитному  УФ-излучению  принадлежит  спектр  в 
диапазоне длин волн λ=(10–400) нм=(10–400)∙10-9 м 
(5  частотных  октав).  естественные  источники  УФ-
излучения  –  Солнце,  звезды,  туманности  и  другие 
космические объекты.
Силовой  конструкцией  блочно-разборного  бор-

тового  модуля  являются  тонкостенный  сетчато-
цилиндрический корпус 1 и силовые полусфериче-
ские днища 2 и 3. Они содержат закладные L-образной 
формы  фланцы  4,  с  помощью  которых  корпус  1  и 
днища 2 и 3 крепятся друг с другом. В гнезде 5 на 
полюсе верхнего днища 2 установлен чувствитель-
ный элемент 6 датчика ионизирующего излучения. 
В  качестве  чувствительных  элементов  6  −  первич-
ных преобразователей датчиков ионизирующего из-
лучения – используются элементы из монокристал-
лов,  полученных  CVD-методом  на  легированных 
алмазных  подложках.  Помимо  установленного  на 
полюсе верхнего днища 2 чувствительного элемен-
та  6,  у  основания  этого  днища  смонтированы  еще 
четыре чувствительных элемента 6 датчиков иони-
зирующего  излучения.  Для  каждого  чувствитель-
ного элемента 6 в бортовом модуле предусмотрена 
дублирующая пара токопроводящих электродов. На 
днище 2 смонтирован также полусферический вре-
мяпролетный PVDF-аэрогельный детектор 7,  архи-
тектура  которого  включает  в  себя  следующие  ком-
поненты: прилегающую к полусферическому днищу 
2 внутреннюю аэрогельную обкладку 8, эластичную 
поляризованную PVDF (поливинилиденфторидную) 
обкладку  –  пленку  9,  выполняющую  роль  мерной 
базы  аэрогельную  прокладку  10,  еще  одну  PVDF-
пленку  11,  внешний,  теплозащитный  аэрогельный 
экран 12. По периметру корпуса 1 бортового моду-
ля  смонтированы  плоские  времяпролетные  PVDF-
аэрогельные  детекторы  13  в  количестве  четырех 
штук,  а  также  квадратные  14  и  сотовые  15  аэро-
гельные  ловушки.  Каждый  из  PVDF-аэрогельных 
детекторов 13, а также квадратные 14 и сотовые 15 
аэрогельные ловушки установлены в съемные про-
зрачные  кварцевые  кюветы 16. Эти  кварцевые  кю-
веты 16, показанные на рисунке 4а и 4б, выполнены 

в виде открытых емкостей-корытцев и закреплены в 
соответствующих ячейках сетчато-цилиндрического 
корпуса 1 бортового модуля. Следует сказать, что в 
квадратных и сотовых аэрогельных ловушках можно 
использовать  аэрогель  как постоянной,  так и пере-
менной  плотности.  В  качестве  материала  для  про-
зрачных кювет с целью противодействия в Космосе 
УФ-излучению можно использовать кварцевое стек-
ло или светопрозрачный стеклопластик. Все PVDF-
аэрогельные  детекторы  13  подобны  друг  другу  и 
размещены  диаметрально  противоположно  в  соот-
ветствующих ячейках корпуса 1 бортового модуля. 
Эти PVDF-аэрогельные  детекторы  13  (рисунок  4б) 
содержат  следующие  элементы:  внутреннюю аэро-
гельную  подушку-демпфер  17,  тонкие  эластичные 
поляризованные  обкладки-пленки  PVDF  18,  вы-
полняющие  роль  «реперных  плоскостей»  во  вре-
мяпролетном  способе;  калиброванные  аэрогельные 
прокладки 19 постоянной плотности, выполняющие 
роль мерной базы во времяпролетном способе; внеш-
ний теплоизоляционный аэрогельный экран 20. Все 
эластичные поляризованные обкладки-пленки PVDF 
18 с помощью токопроводящих электродов выведе-
ны в канальные стволы бортового модуля. Отметим, 
что число n и толщина мерных баз L в плоских вре-
мяпролетных PVDF-аэрогельных детекторах может 
быть и n˃1 (мерные базы L и L1 на рисунке 4б). Сле-
дует  заметить,  что  в  конечной  баллистике  процесс 
взаимодействия ударно-кинетической частицы с по-
верхностью любого тела зависит как от параметров 
частицы:  ее  массы,  скорости,  геометрии  внешней 
поверхности,  химического  состава  вещества,  так  и 
от свойств и характеристик преграды. Поэтому при 
создании  датчиков  и  приборов  следует  стремиться 
к тому, чтобы их работа основывалась на двух-трех 
различных  физических  явлениях.  В  таких  случаях 
по экспериментальным данным возможно независи-
мое и репрезентативное определение массы и скоро-
сти частицы. По этой причине на бортовом модуле в 
дополнение к вышеупомянутым PVDF-аэрогельным 
детекторам  и  аэрогельным  ловушкам  частиц,  чув-
ствительным  элементам  датчиков  ионизирующего 
излучения  предусмотрен  датчик  конденсаторного 
типа  для  регистрации  ударно-кинетических  стол-
кновений  с  метеороидно-техногенными  телами, 
межпланетной  и  межзвездной  пылью.  Полусфери-
ческий,  без  полюсного  шарового  сегмента  датчик 
конденсаторного  типа  21  смонтирован  на  нижнем 
полусферическом днище 3 бортового модуля. Архи-
тектура датчика конденсаторного типа 21 выполнена 
по многослойной тонкопленочной схеме и включает 
в  себя:  аэрогельную  обкладку  22;  две  электропро-
водящие  обкладки  23;  диэлектрическую,  например 
вафельного  типа,  прокладку  24 между  ними;  элек-
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троизоляционный теплозащитный экран 25, располо-
женный перед электропроводящей обкладкой 23 со 
стороны  воздействия  ударно-кинетических  частиц. 
Использование  диэлектрической  вафельного  типа 
прокладки 24 исключает короткое  замыкание  элек-
тропроводящих  обкладок  23  датчика  конденсатор-
ного типа 21 застрявшим между ними железным или 
железокаменным  микрометеороидом  (Кринов Е.Л., 
1981)  либо  техногенным  металлическим  мусором 
земного происхождения. На закладном полом пере-
ходнике бортового модуля можно смонтировать при 
необходимости гибкую солнечную батарею.
Использованные  технические  решения  во  время-

пролетных  PVDF-аэрогельных  детекторах  13,  ква-
дратных  14  и  сотовых  15  аэрогельных  ловушках, 
конденсаторном  датчике  21  позволяют  в  Космосе 
репрезентативно и грамотно производить измерения, 
улавливать  микрометеороиды  и  мелкодисперсные 
техногенные  тела,  межпланетную  и  межзвездную 
пыль  с  одновременной  регистрацией  радиацион-
ного  излучения.  Предусмотренный  изначально  бы-
стрый демонтаж бортового модуля при возвращении 
его на Землю позволяет профильным специалистам 
оперативно  и  с  минимальными  усилиями  демонти-
ровать  все  PVDF-аэрогельные  детекторы,  аэрогель-

ные ловушки и конденсаторный датчик из бортового 
модуля. По окончании демонтажа и  земного каран-
тина  исследователи  могут  выявить  и  исследовать 
уловленные  капсулированные  частицы,  а  затем  пе-
редать  полученные  в  Космосе  бесценные  результа-
ты для дальнейшего использования в практических 
разработках.
Следует  отметить,  что  данный  бортовой  модуль 

должен  проходить  тщательные  экспериментальные 
испытания на Земле. В программу отработки необ-
ходимо включить и опыты на вакуумном стенде на 
предмет воздействия высокоскоростных имитаторов 
метеороидных частиц на преграду. Работа бортового 
модуля во время полета КА на заданной орбите мо-
жет  осуществляться  по  различным  сценариям,  при 
этом  все  детекторы,  датчики  и  ловушки  бортового 
модуля функционируют одновременно и параллель-
но, дополняя и дублируя друг друга. Регистрируемая 
аппаратурой бортового модуля информация с задан-
ным  интервалом  осреднения  в  очередных  сеансах 
по телеметрии передается на Землю, а сам бортовой 
модуль с уловленными частицами по окончании экс-
педиции спускается в закрытом отсеке на парашюте 
и/или надувном устройстве в назначенный район.

рисунок 5. Прибор LFA 457 MicroFlash, использованный для измерения теплофизических характеристик SiO2-аэрогеля

БОРТОВОй МОДуЛь ДЛя уЛАВЛИВАНИя чАСТИц ВНЕЗЕМНОГО ПРОИСХОжДЕНИя  
И ДОСТАВКИ ИХ НА ЗЕМЛЮ
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3.  Экспериментальные  
исследования теплопроводности 
SiO2-аэрогеля методом лазерной 
вспышки с помощью прибора  
LFA 457 MicroFlash
В  продолжение  исследований  (Иванов Н.Н., Ива-

нов А.Н., 2013; Ivanov N.N., Ivanov A.N., 2014) в насто-
ящей работе были выполнены эксперименты по опре-
делению  теплопроводности  SiO2-аэрогеля  методом 
лазерной  вспышки  на  приборе  LFA  457 MicroFlash 
(далее LFA 457). Данный прибор (рисунок 5) разрабо-
тан для измерения температуро- и теплопроводности 
твердых, жидких и порошкообразных материалов ме-
тодом лазерной вспышки, точность измерения ±5% .
Прибор  LFA  457  позволяет  измерять  теплофизи-

ку  различных  материалов  в  интервале  температур  
т=(-150…+1100)°С.  Энергия  импульса,  генерируе-
мого смонтированным в приборе импульсным лазе-
ром, равна е=18 Дж, максимальное давление вакуума 
в гермопечке рВ=10-2 мбар=7,5∙10-3 мм рт. ст.
Измерение теплофизических характеристик образ-

цов аэрогеля методом лазерной вспышки – трудоём-
кий  способ  измерения  вследствие  нестабильности 
графитовых  покрытий,  наносимых  на  поверхность 
аэрогеля. На начальном этапе экспериментов образ-
цы  SiO2-аэрогеля  были  изготовлены  в  виде  кубика 
с ребром 1 см (рисунок 6а). Для увеличения погло-
щения  лазерной  вспышки  передней  (фронтальной) 
поверхностью образца и увеличения излучения (ко-
эффициента степени черноты) – кормовой поверхно-
стью образца на эти поверхности напыляли тонкий 
слой графита. В экспериментах с аэрогельными об-
разцами можно  использовать  и  золотое  напыление, 
однако золотое напыление на поверхности аэрогеля, 
как  и  графитовое,  является  нестабильным. Измере-
ние  коэффициента  степени  черноты  кормовой  (об-
ратной)  стороны  образца  проводилось  с  помощью 
инфракрасного детектора. По завершении начальной 
стадии  работ  зачетные  эксперименты  были  выпол-
нены на образцах аэрогеля размером 10×10×2,75 мм 
с увеличенным графитовым покрытием.
В экспериментах температура окружающей среды 

была  равна  т=25°С=298  К;  плотность  исследуемо-
го SiO2-аэрогеля ρ(т)=137 кг/м3, изобарная удельная 
теплоемкость  СР(т)=0,73∙103  Дж/(кг∙К)  (http://www.
istok 59.ru/65-futerovka-i-oblicovka-pechej.htm).
Коэффициент температуропроводности а=а(т) раз-

личных материалов может  быть  измерен  непосред-
ственно. Для SiO2-аэрогеля этот коэффициент изме-
рялся прибором LFA 457 и подставлялся в формулу 
для расчета теплопроводности:
λ(т)=ρ(т)∙СР (т)∙а(т),
где λ(т) – теплопроводность в зависимости от тем-

пературы; СР (т) – изобарная удельная теплоемкость 
в зависимости от температуры; ρ(т) – плотность в за-
висимости от температуры.

Результаты  экспериментов  и  расчетные  данные 
сведены  в  таблицу  1  и  представлены  на  рисунке  7 
(точки в левом нижнем углу рисунка). Следует ска-
зать, что каждый из представленных в таблице 1 и на 
рисунке 7 результатов – это осреднение трех отдель-
ных  опытов,  проведенных  в  воздушной  атмосфере, 
аргоне и вакууме.
Из  таблицы  1  и  рисунка  7 можно  видеть,  что  те-

плопроводность  SiO2-аэрогеля,  плотность  которого 
ρ=0,137 г/см3, при температуре т=25°С в воздушной 
среде,  в  аргоне и  вакууме  очень низкая,  значитель-
но ниже теплопроводности воздуха λ=0,025 Вт/(м∙К) 
при той же температуре т=25°С (Чиркин В.С., 1968). 
Из  таблицы  1  также  четко  видно  влияние  газовой 
среды и вакуума на теплопроводность SiO2-аэрогеля. 
Интересно  отметить,  что  теплопроводность  SiO2-
аэрогеля в вакууме на ~30% меньше теплопроводно-

а

б

а  –  общий вид изготовленных в Институте  катализа СО 
РАН  кубических  образцов  SiO2-аэрогеля  с  ребром  в 
1  см,  подготовленных  для  начального  этапа  измерений;  
б – общий вид гибких аэрогельных материалов Cryogel Z 
и Pyrogel XT, толщина материалов δ=5 и 10 мм.
рисунок 6.  Общий  вид  образцов  отечественного  SiO2-
аэрогеля  и  гибких  аэрогельных  материалов  Cryogel  Z 
и Pyroge XT
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сти SiO2-аэрогеля в воздушной среде. Для сравнения 
с характеристиками отечественного SiO2-аэрогеля в 
таблице 2 представлены характеристики  гибких аэ-
рогельных  теплоизоляционных  материалов  Pyrogel 
XT и Cryogel Z, изготавливаемых американской фир-
мой Aspen Aerogels.
В дополнение к таблице 2 на рисунке 8 приведены 

зависимости коэффициента теплопроводности аэро-
гельных материалов Pyrogel XT и Cryogel Z от тем-
пературы λ=f(T). Здесь приведено сравнение зависи-
мостей λ=f(T)  этих  теплоизоляционных материалов 
с  аналогичными  зависимостями  некоторых  других 
теплоизоляционных материалов.

заключение
Предложена конструкция возвращаемого в закры-

том отсеке на Землю бортового модуля, позволяюще-
го улавливать и измерять параметры частиц внезем-
ного происхождения с одновременной регистрацией 
ионизирующего  излучения,  воздействующего  на 
космический  аппарат.  В  данном  бортовом  модуле 
скомпоновано несколько приборов и первичных пре-
образователей,  работающих  на  различных  физиче-
ских принципах. С помощью прибора LFA 457 про-

таблица 1 – теплофизические свойства SiO2-аэрогеля при температуре т=25°С в среде различных газов и вакууме. Плот-
ность SiO2-аэрогеля ρ=0,137 г/см3

атмосфера
температуро-
проводность,
а(т), мм2/с

удельная  
теплоемкость*,  
СР(т), Дж/(г∙К)

теплопроводность,
λ(т), Вт/(м∙К)

вакуум, рВАК=10-4 бар= 765∙10 -4 мм рт. ст. 0,065 0,73 0,007

аргон 0,081 0,73 0,008

воздух 0,102 0,73 0,010
* по литературным данным для SiO2.

таблица 2 – Характеристики теплоизоляционных гибких нанопористых аэрогельных материалов Pyrogel XT и Cryogel Z

характеристики теплоизоляционного материала – 
гибкого аэрогельного холста Pyrogel XT Cryogel Z

максимальная температура применения, °С +650 -260…+90

коэффициент теплопроводности в зависимости 
от температуры, λ, Вт/(м∙К)

+10°С, λ=0,0202+210°С, 
λ=0,0283+410°С,

λ=0,0478+650°С, λ=0,105

+10°С, λ=0,0141
-60°С, λ=0,0128
-180°С, λ=0,0106
-260°С, λ=0,0060

плотность, ρ, кг/м3 180 130

прочность на сжатие при 10%-ной относительной 
деформации, кПа, не менее 100 50

предел прочности при растяжении в продольном 
направлении, кПа, не менее 100 350

1 –  совместные данные  авторов  с ОАО «Композит»,  до-
полненные  новыми  экспериментальными  результатами, 
полученными на приборе LFA 457 MicroFlash (точки в ле-
вом нижнем углу рисунка); 2  – данные из  (Чиркин В.С., 
1968); 3 – данные из проспекта фирмы Netzsch.
рисунок 7. Экспериментальная зависимость λ=f(T) SiO2-
аэрогеля, дополненная новыми экспериментальными дан-
ными при т=298 К=25°С
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ведены измерения теплопроводности SiO2-аэрогеля, 
плотность  которого  ρ=0,137  г/см3, при  температуре 
т=25°С в воздушной среде, в аргоне и вакууме, ко-
торые  оказались  значительно  ниже  теплопроводно-
сти воздуха при той же температуре т=25°С. Пред-
ставлен краткий обзор и некоторые характеристики 
зарубежных  аэрогельных  материалов  Pyrogel  XT  и 
Cryogel Z. Патент № 2505462, выданный на бортовой 
модуль, патентовладельцем которого является НПО 
им. С.А. Лавочкина, позволяет предприятию усилить 
свою конкурентность.
Авторы  выражают  благодарность  за  внимание 

и  помощь  в  работе,  полезные  советы  и  обсужде-
ния:  А.Ф.  Данилюку  (Институт  катализа  СО  РАН), 
Б.И.  Бахтину  (ГНЦ  ФГУП  «Центр  Келдыша»), 
О.Б.  Хаврошкину  (Институт  физики  Земли  РАН), 
е.А. Ивановой (НИУ ВШЭ), Х.Ж. Карчаеву, И.В. Мо-
скатиньеву, В.е. Бабышкину, Д.В. тулину, А.Ф. Ша-
барчину, Г.П. Cерову, В.Ю. Золотареву, Р.И. Гурову, 
М.В. Смольяковой, И.Ю. Федуловой  (ФГУП «НПО 
им.  С.А.  Лавочкина»),  В.е.  Рябову  (НПО  «Энерго-
маш» имени академика В.П. Глушко).
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рисунок 8. Зависимости коэффициента теплопроводности λ=f(T) от температуры для нанопористых аэрогельных мате-
риалов Pyrogel XT и Cryogel Z и сравнение зависимостей λ=f(T) этих материалов с аналогичными зависимостями других 
теплоизоляционных материалов
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введение
Основные цели настоящей работы – создание высо-

конадежных  блоков  управления  устройствами  элек-
троавтоматики долгоживущих автоматических косми-
ческих аппаратов (КА), способных парировать отказы 
без катастрофических последствий для выполняемых 
миссий, с меньшей массой и меньшим электропотре-
блением по сравнению с существующими аналогами.

УДк 629.78.054

КОНцЕПцИИ СОЗДАНИя 
АППАРАТуРы И ПРОГРАММНОГО 
ОБЕСПЕчЕНИя БЛОКА уПРАВЛЕНИя 
эЛЕКТРОуСТРОйСТВАМИ 
АВТОМАТИчЕСКИХ АВТОНОМНыХ 
ДОЛГОжИВущИХ КОСМИчЕСКИХ 
АППАРАТОВ

THE cONcEPTS uSED  
TO DEVELOP HArDwArE  
AND SOFTwArE FOr cONTrOL  
uNIT OF ELEcTrIcAL  
DEVIcES OF AuTOMATIc  
AuTONOMIc LONG-LIVING 
SPAcEcrAFT

1  ФГУП «НПО им. С.А. Лавочкина», Россия, Московская 
область, г. Химки.

Federal  Enterprise  «Lavochkin  Association»,  Russia, 
Moscow region, Khimki.

ю.В. Мозговой1, 
mozgovoj@laspace.ru;
Y.V. Mozgovoy

В статье излагаются проработки по созданию 
высоконадежных блоков управления устройствами 
электроавтоматики долгоживущих автоматических 
космических аппаратов, сочетающих в различных 
узлах достоинства «горячего» и «холодного» 
способов резервирования. Блоки обеспечивают 
требования по динамике парирования отказа 
любого из узлов блока для всех КА, разрабатываемых 
во ФГУП «НПО им. С.А. Лавочкина», при этом 
схемотехника и программное обеспечение 
минимизированы и максимально просты.

Ключевые слова:  
блок управления;  
электроавтоматика КА;  
программное обеспечение блока управления.

The article deals with elaborations on development  
of high-reliable control units of electroautomatic 
devices for long-living automatic spacecraft  
which combine in different nodes the advantages  
of «hot» and «cold» redundancy methods.  
The units fulfill the requirements related to failure 
elimination dynamics for any node of the unit  
for all spacecraft being developed by Federal 
Enterprise «Lavochkin Association», at the same  
time, circuit engineering and software are minimized 
and maximally simple.

Key words:  
control unit;  
SC electroautomatics;  
control unit software.

Общеизвестно, что парирование отказов возможно 
только  в  случае  наличия  резервных  функциональ-
ных  узлов  (каналов)  в  составе  блоков  управления. 
Способы резервирования, как правило, используют-
ся двух видов:

«горячее» резервирование трех каналов по прин- -
ципу мажоритирования два из трех;
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«холодное» резервирование с выключенным ре- -
зервным каналом, включаемым в работу взамен 
вышедшего из строя основного канала.

Каждому из этих способов присущи свои достоин-
ства и недостатки.
троированные блоки  с  «горячим» резервировани-

ем аппаратно парируют любой одиночный отказ, не 
оказывая при этом влияния на выполняемую задачу. 
При прочих равных условиях такие блоки аппаратно 
более чем в три раза сложнее схемотехнически, со-
ответственно, более чем в три раза больше электро-
потребляют и тепловыделяют, а также больше весят 
по  сравнению  с  блоками,  использующими  «холод-
ное» резервирование. троированные блоки с «горя-
чим» резервированием, программно реализуемым на 
микроконтроллерах, имеют еще и на порядок более 
сложное программное обеспечение (ПО).
Блоки, использующие «холодное» резервирование, 

по сравнению с троированными проще в части аппа-
ратуры и ПО, легче по массе, в три раза меньше их 
электропотребление  и  тепловыделение. Немаловаж-
но, что хранение резервов в выключенном состоянии 
является самым эффективным способом обеспечения 
сохранности  резервов.  Существенным  недостатком 
таких  блоков  является  перерыв  в  работе  с  потерей 
функциональности на время переключения с основ-
ного на резервный и инициализации резервного узла.
На изделиях НПО им. С.А. Лавочкина разработок 

1970–1990  гг.  управление  устройствами  электро-
автоматики  (электронагреватели,  пироустройства, 
электроклапаны  двигательной  установки,  электро-
приводы,  антенные  переключатели,  блоки  силовой 
коммутации  и  т.п.)  осуществлялось  слаботочными 
импульсными  командами,  выдаваемыми  троиро-
ванными  релейными  матрицами  радиокомплекса, 
программно-временной системы, позднее и команда-
ми от вычислительной системы. Команды принима-
лись троированными блоками автоматики, в которых 
преобразовывались  в  требуемый  вид  по  величине 
тока, длительности, полярности и т.д.
Анализ  разработок  (КА  тематик  «ВеНеРА», 

«МАРС»,  «ФОБОС»,  «КУПОН»,  «СПеКтР  АМ3 
1999 г.» и др.) показал, что более 80% релейных ко-
манд  требовали  дополнительных  устройств  согла-
сования их с нагрузками, которые реализовывались 
аппаратно  в  виде  блоков  электроавтоматики,  разра-
батываемых и изготавливаемых в НПОЛ.
В  2000  году  предпринимались  попытки  на  трех 

смежных предприятиях создать многофункциональ-
ные  бортовые  комплексы  управления  «под  ключ» 
отдельно:  для  разгонных  блоков  «ФРеГАт»,  для 
КА  «ФОБОС-ГРУНт»  и  даже  универсальные  ком-
плексы управления с избыточностью для нескольких 
КА  одновременно  (тематики  «СПеКтР»,  «ЭЛеК-
тРО»),  исключающие  разработку  дополнительных 

блоков автоматики в НПО им. С.А. Лавочкина. В ре-
зультате  предпринятых  попыток  не  удалось  свести 
к нулю применение блоков автоматики НПОЛ.
Для этих изделий в 2000–2010 гг. в НПО им. С.А. Ла-

вочкина  дополнительно  разработано  и  изготавли-
вается:  5  блоков  для  каждого  изделия  «ФРеГАт»; 
6  блоков  для  изделий  «СПеКтР-Р»,  «СПеКтР-РГ» 
и  «ЭЛеКтРО-Л»;  2  блока  для  изделия  «ФОБОС-
ГРУНт».
На  современных  космических  аппаратах  НПО 

им.  С.А.  Лавочкина  нового  поколения,  не  исполь-
зующих  герметичных  газонаполненных  контейне-
ров  для  электронных  блоков,  применяются  блоки 
управления  электроавтоматикой  разработки  МОКБ 
«МАРС»  (см.  http://www.mars-mokb.ru/product.php). 
также имеется опыт применения блоков управления 
электроавтоматикой разработки АНО «НтИЦ. теХ-
КОМ» на КА «ФОБОС-ГРУНт».
Схемотехника  блоков  электроавтоматики  МОКБ 

«МАРС»  троированная  основана на  горячем резер-
вировании по принципу два из трех.
Конструкция блоков МОКБ «МАРС» имеет много 

общего  с разработками НИИ «Аргон» и НтЦ «Мо-
дуль»  базового  набора  конструкций  БНК-96  (см. 
http://www.argon.ru/?q=node/15),  построена  на  рам-
ках,  внутри  каждой  рамки  помещается  одна  плата. 
Соединения между рамками и платами осуществля-
ются контактами нажимных устройств (НУС).
На  КА  «ЭЛеКтРО-Л»  и  «СПеКтР-Р»  исполь-

зуется  по  6  шт.  блоков  электроавтоматики  МОКБ 
«МАРС» общей массой 96 кг и объемом 88 л, а так-
же,  разработанные  в  НПОЛ  4  блока  общей  массой 
4.4 кг и объемом 7.2 л и 7 шт. коробок-вставок общей 
массой 4.9 кг. Итого 105.3 кг без учета межблочной 
кабельной сети. Суммарное потребление этих блоков 
составляет 139 Вт.
В  схемотехнике  блоков  электроавтоматики  АНО 

«НтИЦ. теХКОМ» используется дублирование с хо-
лодным резервированием.
Аппаратура  блоков  электроавтоматики  АНО 

«НтИЦ.  теХКОМ»  выполнена  на  базовом  наборе 
конструкций БНК-2002. По сравнению с конструкци-
ей МОКБ «МАРС» площадь плат в БНК-2002 умень-
шена более чем вдвое, уменьшены внешние размеры 
рамок и количество НУС на каждую плату.
На КА «ФОБОС-ГРУНт» использовалось 18 бло-

ков электроавтоматики АНО «НтИЦ. теХКОМ» об-
щей массой 33.5 кг и объемом 33 л, а также два блока 
автоматики НПОЛ  общей массой  7.1  кг  и  объемом 
13.1 л. Итого 40.6 кг без учета межблочной кабель-
ной  сети.  Суммарное  потребление  этих  блоков  со-
ставляет 158 Вт, больше чем у троированных блоков 
МОКБ «МАРС».
Несмотря на хорошие показатели по массе, достиг-

нутые за счет применения современных импортных 
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электрорадиоэлементов,  блоки  электроавтоматики 
АНО «НтИЦ. теХКОМ» по многим показателям не 
отвечают электротехническим требованиям для КА, 
разрабатываемых  в НПО  им.  С.А.  Лавочкина,  и  не 
могут применяться в КА.
Эти  две  разработки  продемонстрировали  невоз-

можность  успешной  реализации  в  единой  техноло-
гии и унифицированной конструкции: электромеха-
нических  переключателей  и  электронных  ключей, 
сильноточных шин и печатных плат, мощных стаби-
литронов и микросхем и т.п.
Именно при выполнении этих разработок ставились 

задачи  создать  комплекс  приборов  управления  для 
полного состава электроустройств КА, но в результа-
те были получены комплекты блоков, которые потре-
бовали аппаратной адаптации к КА добавлением но-
вых блоков и сложной и тяжелой бортовой кабельной 
сети, разрабатываемых НПО им. С.А. Лавочкина.

Предлагается, изначально при электрическом про-
ектировании КА,  закладывать  распределение функ-
ций  (Мозговой Ю.В., Соколов А.С., Флоридов А.А., 
2002)  между  двумя  группами  блоков  управляющих 
электроавтоматикой:

первая  группа – блок управления  электронный,  -
программируемый,  слаботочный,  с  цифровыми 
интерфейсами  и  развитыми  функциональными 
возможностями. Блок комплексируется нужным 
количеством  функциональных  модулей  и  про-
граммируется под задачи конкретного КА. Воз-
можность программной адаптации БУ разработ-
чиками  электрического  дизайна  КА  позволяет 
минимизировать  объем  аппаратной  адаптации 
в блоках автоматики;
вторая группа включает один или несколько бло- -
ков  автоматики  (БА),  при  помощи  которых  БУ 
аппаратно  адаптируется  под  управление  элек-

рисунок 1. Центральный модуль блока управления
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троавтоматикой конкретного КА. В этих блоках 
размещаются  электромеханические  силовые 
коммутаторы, громоздкие транзисторы, диоды и 
стабилитроны, шины общих цепей, кросс-жгуты, 
вторичные источники питания, фильтры и пр.

НПО им. С.А. Лавочкина имеет успешный опыт соз-
дания блоков автоматики негерметичного исполнения 
на отечественной элементной базе, применяемых на 
КА «ЭЛеКтРО-Л», «СПеКтР-Р», разгонных блоках 
«ФРеГАт», эти блоки здесь не рассматриваются.
Ниже  будут  изложены  проработки  по  созданию 

блока  управления  с  оптимизацией  применения  до-
стоинств «горячего» и «холодного» способов резер-
вирования в различных узлах блока и с минимизаци-
ей перерыва в работе без потери функциональности 
в случае необходимости парирования отказа любого 
из узлов блока, приемлемого для всех аппаратов раз-
рабатываемых в НПОЛ.
В  составе БУ не  содержится импортных  электро-

радио элементов.

1. Блок управления
Блок управления состоит из центрального модуля 

постоянной конфигурации, куда входят:
центральный процессорный модуль с вторичным  -
источником  питания  (ВИП)  и  коммутаторами 
конфигурации;
модуль распределения питания на функциональ- -
ные модули (МРПФМ),

и из переменного набора функциональных модулей, за-
висящего от характеристик аппарата и состоящего из:

функциональных  модулей  коммутации  токов  -
(МКт);
функциональных  модулей  опроса  дискретных  -
сигналов (ОДС);
функциональных  модулей  аналоговых  измере- -
ний (АЦП);
функциональных  модулей  опроса  резистивных  -
термодатчиков.

Структурная  схема  центрального  модуля  блока 
управления приведена на рисунке 1.
Центральный  модуль  блока  управления  вклю-

чает в себя:
коммутатор ВИП; -
два вторичных источника питания микропроцес- -
соров (ВИП1 и ВИП2);
коммутатор микропроцессоров; -
два микропроцессора (МП1 и МП2); -
модуль распределения питания 27 В на функцио- -
нальные модули.

Коммутатор  ВИП  управляется  внешними  ре-
лейными командами и позволяет включать ВИП1 и 
ВИП2  по  одному  или  оба  вместе.  Выходные  цепи 
двух ВИП объединены между собой через развязы-
вающие диоды, обеспечивая запитку любого процес-
сора от любого ВИП или от двух ВИП одновременно. 
Развязывающие диоды позволяют питать микропро-

цессор даже в случае короткого замыкания на выходе 
одного из ВИП.
Упрощенная схема коммутатора ВИП представле-

на на рисунке 2.

рисунок 2. Упрощенная схема коммутатора ВИП

Коммутатор микропроцессоров подает вторичное 
питание ВИП либо на МП1, либо на МП2. Коммута-
тор не допускает одновременную подачу питания на 
МП1 и МП2.
Упрощенная схема коммутатора микропроцессоров 

представлена на рисунке 3.
Микропроцессоры  МП1  и  МП2  идентичны  и 

имеют интерфейсы:
внешний интерфейс связи с центральной вычис- -
лительной системой типа мультиплексный канал 
обмена (МКО) ГОСт 52070-2003;
внутренние  интерфейсы  связи  с  функциональ- -
ными модулями типов SPI и CAN;
внешний  интерфейс  связи  с  отладочным  ком- -
плексом (ОК) типа rs422;
внешний параллельный интерфейс связи с теле- -
метрической системой (тМС).

Модуль  распределения  питания  на  функцио-
нальные модули резервированный. Подача питания 
на  модули  осуществляется  внешними  релейными 
командами по схеме, позволяющей включать/выклю-
чать МРПФМ1 и МРПФМ2 по одному или оба вместе. 
МРПФМ аналогичен по устройству с 32-канальным 
модулем коммутации токов и подключается к маги-
стральной дублированной шине интерфейса SPI.
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Параллельно к этой же магистральной дублирован-
ной шине интерфейса SPI подключаются до 16 шт. 
резервированных функциональных модулей  комму-
тации токов (рисунок 4).
Резервированные функциональные модули  анало-

говых измерений и опроса дискретных сигналов под-
ключаются  к  магистральной  дублированной  шине 
интерфейса CAN (рисунок 5).
Питание 27 В с общим количеством шин питания 

до 32 шт. подается радиально от МРПФМ на функ-
циональные  модули  отдельно  для  основных  и  для 
резервных полукомплектов.
таким образом,  в  конструктиве  блока  управления 

максимально могут размещаться до 16 шт. резерви-
рованных функциональных модулей  различных  ти-
пов. В полной конфигурации масса БУ не более 13 кг, 
объем не более 14 л.
Функции, выполняемые центральным модулем 

блока управления:
включение  по  подаче  питания  в  конфигурации,  -
соответствующей  моменту  последнего  снятия 
питания.  При  включении  время  от  переднего 
фронта  подачи  напряжения  27  В  до  окончания 
начального тестирования микропроцессора МП1 

или МП2, МРПФМ и инициализации ПО микро-
процессора  и  ПО  функциональных  модулей  не 
должно превышать 1 с;
прием  и  исполнение  по  переднему  фронту  по- -
ступающих  из  центральной  вычислительной 
системы релейных команд с напряжением 27 В 
по  изменению  конфигурации.  Время  от  перед-
него  фронта  команды  переключения  питания 
центрального  микропроцессора  до  окончания 
начального тестирования микропроцессора МП1 
или МП2, МРПФМ и инициализации ПО микро-
процессора не превышает 30 мс;
энергонезависимое  запоминание  конфигурации  -
текущего состояния центрального модуля блока 
управления;
начальное  тестирование  и  инициализация  уст- -
ройств центрального микропроцессора (МП);
начальное тестирование МРПФМ и ФМ и по ре- -
зультатам тестирования инициализация ПО МП;
взаимодействие по дублированному МКО с ЦВС  -
по  ГОСт  Р  52070-2003  в  качестве  оконечного 
устройства;
взаимодействие  по  RS-422  с  отладочным  ком- -
плексом или с КПА;
программное  формирование  и  выдача  в  тМС  -
дискретных  телеметрических  параметров  о  со-
стоянии БУ  не менее  5  бит  через  специальный 
программируемый  регистр  по  параллельным 
проводным связям с тМС;
выдача  в  тМС  дискретных  телеметрических  -
параметров  о  наличии  напряжений  на  выходах 
ВИП центрального модуля, состоянии переклю-
чателей конфигурации по отдельным проводным 
связям с тМС;
выдача в тМС значений двух резистивных тем- -
пературных датчиков по отдельным проводным 
связям с тМС;
управление распределением питания ФМ; -
управление работой ФМ коммутации токов в ре- -
жимах «холодного» или «горячего» резервирова-
ния ФМ;
управление  работой  ФМ  опроса  аналоговых  и  -
дискретных сигналов в режиме «холодного» ре-
зервирования ФМ;
контроль  и  логическая  обработка  аналоговых  -
датчиков токов и напряжений;
контроль  и  логическая  обработка  потенцио- -
метрических  датчиков  давления  двигательной 
установки;
контроль  и  логическая  обработка  дискретных  -
сигналов от ДА/Нетных датчиков;
контроль и логическая обработка инициативных  -
сигналов от ДА/Нетных датчиков;
встроенный диагностический контроль глубиной  -
до одного функционального элемента МРПФМ и 
ФМ  (под  функциональным  элементом  понима-
ется ЭРИ или электрическая связь) при штатном 
функционировании;

рисунок 3.  Упрощенная  схема  коммутатора  микропро-
цессоров
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отсутствие  несанкционированного  замыкания  -
ключей модулей коммутации в рабочем состоя-
нии и при включении/выключении;
контроль  правильности  выдачи  команд,  задей- -
ствуя  в  алгоритмах  контроля  правильности  вы-
дачи  команд  измерения  параметров  КА,  входя-
щими в состав БУ, модулями опроса аналоговых 
и дискретных параметров КА;
гальваническая развязка цепей первичного пита- -
ния от корпуса и от цепей вторичного питания, 
а также для управления конфигурацией и режи-
мами  работы  центрального  модуля  необходимо 
8 шт. внешних релейных команд (РК). Функци-
ональный  состав  и  количество  РК  управления 
конфигурацией центрального модуля:
РК включения ВИП основного и резервного по- -
лукомплектов центрального модуля – 1 шт. В лю-
бой  момент  времени  выключатели  ВИП  либо 
оба  находятся  во  включенном  состоянии,  либо 
один из них (основной или резервный). Состоя-
ние, в котором выключены оба ВИП, аппаратно 
недопустимо;
РК  выключения  ВИП  основного  или  резервно- -
го полукомплектов центрального модуля – 2 шт. 
Состояние,  в  котором  выключен  один  из  ВИП, 
а другой отключен, аппаратно недопустимо;

РК переключения микропроцессоров с основно- -
го на резервный полукомплект и обратно – 2 шт. 
В любой момент времени во включенном состоя-
нии должен быть один из процессоров (основной 
или резервный). Состояние, в котором включены 
оба процессора, аппаратно недопустимо;
РК включения основного и резервного полуком- -
плектов МРПФМ – 1 шт. В любой момент вре-
мени выключатели МРПФМ либо оба могут на-
ходиться  во  включенном  состоянии,  либо  один 
из  них  (основной  или  резервный).  Состояние, 
в  котором  выключены  оба МРПФМ,  аппаратно 
недопустимо;
РК  выключения  основного  или  резервного  по- -
лукомплектов МРПФМ – 2 шт. Состояние, в ко-
тором выключен один из МРПФМ, а другой от-
ключен,  аппаратно  недопустимо. Одноименные 
радиальные выходные цепи двух МРПФМ объ-
единены между собой для обеспечения запитки 
функциональных модулей БУ от любого или от 
обоих одновременно МРПФМ.

В состав БУ входят модули коммутации токов (ри-
сунок 4) и модули опроса аналоговых и дискретных 
сигналов (см. рисунок 5 и 6). Питаются модули на-
пряжением 27 В. В каждом модуле имеется собствен-
ный вторичный источник питания (ИП).

рисунок 4. Структурная схема модулей коммутации токов
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Модули коммутации токов имеют две разновид-
ности:
МКт1 – 16 каналов коммутации токов до 1 А;
МКт03 – 32 канала коммутации токов до 0.3 А (этот 

же модуль используются в качестве МРПФМ для раз-
дачи внутреннего питания на ФМ).
Каждый  коммутатор  модулей  реализован  на  двух 

последовательно  соединенных  полевых  транзисто-
рах:  «верхний»  и  «нижний».  Устройства  управле-
ния, отдельные для «верхних» и «нижних» ключей, 
реализованы в специализированных микросхемах на 
базе отечественных БМК.
Модули коммутации могут работать в схеме «холод-

ного» или «горячего» резервирования в зависимости 
от  требований  обеспечения  надежности  на  различ-
ных  этапах  выполнения миссии КА. Состояние  ре-
зервированных  каналов  модулей  (включен  или  вы-
ключен) определяется наличием или отсутствием на 
нем напряжения питания, получаемого от МРПФМ. 
В  схеме  с  «холодным»  резервированием  обеспечи-
вается  парирование  ложного  замыкания  цепи  при 
одном отказе. «Горячее» резервирование использует-
ся для управления устройствами, не допускающими 
несанкционированного снятия напряжения.
В МКт03  в  одном модуле  32  канала. Коммутато-

ры  представляют  собой  «сухие  контакты»,  каждый 
из  которых  реализован  на  двух  последовательных 
электронных  ключах.  «Плюс»  и  «минус»  каждого 
«сухого контакта» основного и резервного полуком-
плектов  выводятся  в  выходном  соединителе  на  от-
дельную  клемму.  Одноименные  клеммы  основного 
и  резервного  полукомплектов  модуля  соединяются 
между собой внутри модуля.
В МКт1  в  одном модуле  16  каналов. Коммутато-

ры  представляют  собой  «сухие  контакты»,  каждый 
из  которых  реализован  на  двух  последовательных 
электронных  ключах.  «Плюс»  и  «минус»  каждого 
«сухого контакта» основного и резервного полуком-
плектов  выводятся  в  выходном  соединителе  на  две 
отдельные клеммы. Одноименные клеммы основно-
го и резервного полукомплектов модуля соединяют-
ся между собой внутри модуля.
Модули коммутации выполняют два типа операций 

с ключами: «включить/выключить» и «кнопка с дли-
тельностью», при этом обеспечивают:

разомкнутое состояние ключей до подачи пита- -
ния и после снятия питания;
отсутствие ложных подрабатываний при подаче  -
и снятии питания;
контроль достоверности полей управляющих ко- -
манд по избыточному кодированию;
по  одной  команде  типа  «включить/выключить»  -
из  центрального  модуля  одновременное  замы-
кание/размыкание  в  произвольной  пропорции 
между замыкающимися и размыкающимся про-

извольного количества ключей модуля или двух 
модулей, работающих в «горячем резерве»;
сохранение  состояния  ключей  до  поступления  -
новой команды (или снятия питания);
по одной команде типа «кнопка» из центрального  -
модуля одновременное замыкание/размыкание в 
произвольной пропорции между замыкающими-
ся и размыкающимся произвольного количества 
ключей модуля или двух модулей, работающих в 
«горячем резерве» по переднему фронту коман-
ды; отсчет заданных временных интервалов и по 
истечении интервалов (по задним фронтам «кно-
пок») выполнение обратных действий;
по каждой команде должны изменяться  состоя- -
ния только тех ключей, которые заданы командой. 
Состояние незадействованных в команде ключей 
модуля должно оставаться без изменения;
темп  выдачи  команд  из  центрального  модуля  в  -
функциональные модули и время исполнения ко-
манд модулями – не более 1 мс;
по командам запроса состояний ключей выдавать  -
состояние ключей и счетчики текущих значений 
интервалов выполняющихся «кнопок»;
цепи первичного питания ФМ от МРПФМ галь- -
ванически развязаны от корпуса и от цепей вто-
ричного питания.

Модули опроса аналоговых и дискретных пара-
метров представлены тремя типами:

модуль опроса дискретных сигналов; -
модуль АЦП для измерения напряжений и опро- -
са потенциометрических датчиков;
модуль опроса резистивных термодатчиков. -

Модуль  опроса  дискретных  сигналов  (ОДС) 
имеет 128 входов.
Схема опроса дискретных сигналов приведена на 

рисунке 5. Дискретные сигналы разбиты на группы 
по 32. Управление группами производится от микро-
процессора (МП).
Дискретные сигналы поступают на мультиплексо-

ры MUX1…. MUX4. Далее со всех мультиплексоров 
сигналы попадают на микропроцессор (МП).
«Плюс»  и  «минус»  каждого  канала  основного  и 

резервного  полукомплектов  выводятся  в  выходном 
соединителе  на  отдельную  клемму.  Одноименные 
клеммы основного и резервного полукомплектов мо-
дуля соединяются между собой внутри модуля. От-
каз элемента в одном из полукомплектов не влияет на 
работоспособность другого полукомплекта модуля.
Связь с центральным модулем осуществляется по 

интерфейсу CAN. Интерфейс развязан оптронами.
Модуль АЦП предназначен для измерения 15 ка-

налов напряжений в диапазоне от 0 до 7 В и 16 по-
тенциометрических датчиков.
В  модуле  используются:  ВИП,  микропроцессор  с 

АЦП, операционные усилители, коммутаторы, муль-
типлексоры и источник опорного напряжения.

КОНцЕПцИИ СОЗДАНИя АППАРАТуРы И ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕчЕНИя БЛОКА уПРАВЛЕНИя 
эЛЕКТРОуСТРОйСТВАМИ АВТОМАТИчЕСКИХ АВТОНОМНыХ ДОЛГОжИВущИХ КОСМИчЕСКИХ АППАРАТОВ
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рисунок 6. Схема преобразования сигнала

На рисунке 6 представлена схема преобразования 
сигнала аналогового датчика (от 0 до 7 В). Резисторы 
используются как делитель сигнала. Операционный 
усилитель (ОУ) необходим для обеспечения входно-
го сопротивления 100 КОм.

Микросхема  БМК  способна  коммутировать  до 
16  аналоговых входов на  один  выход. Одна микро-
схема  коммутирует  каналы  измерения  напряжений, 
один канал используется для измерения внутренне-
го  источника  опорного  напряжения  (ИОН).  Другая 
микросхема  коммутирует  каналы  измерения  напря-
жений с потенциометрических датчиков, запитывае-
мых от ИОН.
При использовании источника опорного напряже-

ния 3.3 В для потенциометрических датчиков не тре-
буется дополнительных делителей. Выходы с датчи-
ков подключаются напрямую к БМК.
Связь с центральным модулем осуществляется по 

интерфейсу CAN. Интерфейс развязан оптронами.
Модуль  опроса  резистивных  термодатчиков 

предназначен для опроса до 72 датчиков.
В  модуле  используются:  ВИП;  микропроцессор 

с  АЦП;  коммутаторы;  мультиплексоры;  источник 
опорного напряжения; микросхема БМК, в  которой 
сигнал с резистивного датчика преобразуется к виду, 
необходимому для преобразования в цифровой код. 
В микросхеме имеется каскад операционных усили-
телей,  настраиваемых  на  различные  коэффициенты 
усиления.

рисунок 5. Структурная схема модуля опроса дискретных сигналов
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Связь с центральным модулем осуществляется по 
интерфейсу CAN. Интерфейс развязан оптронами.

2. Системотехника блока управления
Системотехника  блока  управления  базируется  на 

следующих основных принципах:
парирование любого одиночного отказа в любом  -
из  функциональных  модулей  БУ  осуществляет 
центральный модуль БУ;
парирование  любого  одиночного  отказа  в  цен- -
тральном модуле БУ осуществляет центральная 
вычислительная система (ЦВС) посредством ре-
лейных команд.

Арбитраж работоспособности и парирование от-
каза внутренних линий связи и функциональных 
модулей БУ осуществляет центральный модуль БУ.
Алгоритмы арбитража работоспособности и пари-

рования отказов внутренних линий связи и ФМ мож-
но разделить на две группы.
1.  Заранее, перед критическим по динамике управ-

ления  участком  миссии,  ФМ  переводится  в  режим 
«горячего»  резервирования.  В  этом  режиме  любой 
одиночный сбой ФМ будет парироваться аппаратно 
и  не  повлияет  на  динамику  выполнения  задач. По-
сле  завершения  критического  участка,  если  отказа 
не произошло, по программе ЦВС конфигурация БУ 
возвращается в исходное состояние. В случае выяв-
ления  отказа  и  при  острой  необходимости  вернуть 
конфигурацию  БУ  в  исходное  состояние  (снизить 
энергопотребление  БУ)  из  задачи  диагностики  вы-
ключается неисправный ФМ, что не оказывает влия-
ния на процесс управления аппарата.
2.  Эта группа предназначена для некритичных по 

управлению электроустройств (нагреватели, термоэ-
лектрохолодильники (тЭМХ), управление фидерами 
питания и т.п.). Любой одиночный сбой парируется 
путем  включения  резервного  ФМ  и  последующего 
отключения основного ФМ, при этом состояние не-
которых некритичных коммутаторов после переклю-
чения ФМ, в зависимости от характера отказа, может 
оказаться  разомкнутым.  Специальных  действий  по 
изменению их состояний не требуется – коммутато-
ры  постепенно  приведутся  в  требуемые  состояния 
штатными алгоритмами задач центральной вычисли-
тельной системы.
Арбитраж работоспособности и парирование от-

казов центрального модуля БУ осуществляет цен-
тральная вычислительная система.
Режимы работы центрального модуля БУ  (конфи-

гурация)  задаются  выдаваемыми  ЦВС  релейными 
командами.
Два  процессора  центрального  модуля  БУ  могут 

работать  только  в  режиме  с  «холодным»  резерви-
рованием. ВИП центрального процессора и модуль 

распределения питания на функциональные модули 
могут работать в обоих режимах.
При  работе  центрального  модуля  БУ  в  режиме  с 

«горячим» резервированием ВИП и МРПФМ время 
переключения  полукомплектов  центрального  про-
цессора не более 30 мс.
При работе центрального модуля БУ в режимах с 

«холодным» резервированием ВИП и МРПФМ вре-
мя переключения в зависимости от характера отказа 
может составлять до 1 с.
Парирование отказов центрального модуля БУ цен-

тральной вычислительной системой осуществляется 
следующим образом.
В  режиме  постоянного  циклического  обмена  ПО 

ЦВС контролирует:
превышение тайм-аута получения ответного сло- -
ва (ОС) или слов данных (СД) посылок квитан-
ций (до 14 мкс);
содержание ответных слов БУ на командные за- -
просы и посылки данных по МКО;
правильность  логической  связанности  посылок  -
МКО  квитанций  выполнения  и  тМ-параметров 
из БУ;
правильность  полей  идентификаторов  квитан- -
ций  и  результатов  выполнения  или  невыполне-
ния действия.

Квитанции  выполнения  в  центральную  вычисли-
тельную систему выдаются в каждом цикле, на вы-
полненные действия БУ – в предыдущем цикле.
По  превышении  14  мкс  тайм-аута  получения  ОС 

или  СД  посылок  квитанций  центральная  вычисли-
тельная система повторяет несостоявшийся обмен по 
резервной линии МКО и, в случае успеха, по этой же 
резервной линии продолжает текущий обмен до кон-
ца; при всех последующих циклах обменов для об-
мена с данным адресом используется исключительно 
резервная линия.
При обнаружении неправильной работы БУ по кри-

териям обмена или по другим критериям (например 
обнаружение исполнения несанкционированных ко-
манд или получение заграничных значений параме-
тров от БУ, выявление зацикливания квитанций БУ) 
центральная  вычислительная  система  переключает 
полукомплект БУ.
ПО ЦВС в части арбитража правильности работы 

БУ  должно  содержать  в  себе  дополнительные  про-
граммные ветви алгоритмов, чтобы надежно обеспе-
чивать  недопущение  повторного  переключения  по-
лукомплекта БУ до завершения двух циклов обмена 
с БУ по правилам циклического взаимодействия.
Задачу парирования отказа в контуре центральная 

вычислительная система – блок управления, благода-
ря задействованию в системе управления двух вычис-
лительных устройств, можно решить путем использо-
вания специально разрабатываемых более надежных 
способов управления электроустройствами.
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В  качестве  примера  рассмотрим  участок  миссии 
аппарата «коррекция».
Для  парирования  отказа  центрального модуля БУ 

достаточно  30  мс,  что  не  критично  для  результата 
выполнения динамической задачи, поэтому в приме-
ре рассматривается возможный способ парирования 
отказа ЦВС.
Предлагается для управления из центральной вы-

числительной системы двигателями коррекции вме-
сто передаваемых в БУ команд («включить» вначале 
и «выключить» в конце) использовать другие две ко-
манды типа: «кнопка № Х с длительностью» и «кор-
ректировка длительности кнопки № Х».
В начале коррекции в БУ выдается команда «кноп-

ка с расчетной длительностью». Затем в любом такте 
обмена при необходимости сократить или увеличить 
время  коррекции  могут  выдаваться  команды  «кор-
ректировка длительности кнопки» с учетом уже про-
шедшего времени. Эта «кнопка» в БУ выключит дви-
гатель в требуемое время даже в случае возможного 
отказа в ЦВС.

3.  Функциональные характеристики 
ПО БУ
ПО  БУ  разрабатывается  с  учетом  следующих 

факторов.
1.  Аппаратура ЦВС по сравнению с БУ имеет до-

статочные  объемы  для  долговременного  хранения 

данных  по  управлению  электроустройствами  КА  и 
обладает более высокой надежностью долговремен-
ного хранения данных;

процессорный  модуль  БУ  имеет  ограниченные  -
объемы ОЗУ и ПЗУ;
процессорный модуль БУ не имеет мажоритиру- -
ющих аппаратных слоев, работает исключитель-
но в схеме с «холодным» резервированием;
внутриприборная  шина  БУ  обмена  с  функцио- -
нальными модулями резервированная.

2.  Функциональные модули ввода аналоговых сиг-
налов работают в схеме с «холодным» резервирова-
нием; управляющие ФМ работают в обеих схемах.
3.  Узлы управления ключами модулей коммутации 

токов  реализованы  на  специализированных  микро-
схемах,  которые,  наряду  с функцией изменения  со-
стояний  ключей,  обеспечивают  хранение  и  выдачу 
по  внешним  запросам  динамических  данных  о  со-
стоянии ключей.
4.  Для  разработки,  отладки  и  сопровождения ПО 

БУ создается специализированное автоматизирован-
ное  рабочее  место  разработки,  отладки  и  сопрово-
ждения ПО БУ (АРМ БУ);
5.  Для  отладки  и  сопровождения  аппаратуры  и 

ПО ЦВС создается специализированное АРМ ими-
татора БУ.
Состав ПО БУ
ПО БУ предназначено для обеспечения отработки 

команд,  инициатива  выполнения  которых  исходит 

рисунок 7. Структурная схема модуля АЦП
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от  центральной  вычислительной  системы.  Состав 
команд  определяется  на  этапе  рабочего  проектиро-
вания. Команды могут быть как статическими, так и 
включать  параметры,  значения  которых ЦВС  опре-
деляет  динамически.  При  этом  состав  устройств, 
задействованных  при  выполнении  команды,  всегда 
статический,  а  динамическими  могут  быть  только 
количественные параметры, например, длительность 
работы ДУ.
ПО БУ является распределённой системой, вклю-

чающей следующие основные части:
технологические ПО БУ и ПО КПА; -
ПО функционирования БУ; -
ПО  автоматизированного  рабочего  места  раз- -
работки, отладки и сопровождения ПО БУ  (ПО 
АРМ БУ);
ПО имитатора БУ. -

технологические ПО БУ и ПО КПА обеспечи-
вают  автономные  испытания  БУ  при  проведении 
приемосдаточных испытаний БУ и входного контро-
ля БУ.
ПО функционирования БУ  состоит  из ПО  цен-

трального  процессорного модуля  БУ и ПО процес-
сорных функциональных модулей БУ (ОДС и АЦП).
ПО  функционирования  БУ  обеспечивает  управ-

ление  работой  электроустройств  и  систем  КА  по 
командным  управляющим  массивам-заданиям,  по-
ступающим в БУ по МКО из центральной вычисли-
тельной системы, либо поступающим в БУ по техно-
логическому каналу связи из АРМ БУ.
ПО функционирования БУ содержит:
встроенное системное ПО БУ, а именно програм- -
мы начальной загрузки и перезагружаемые про-
граммы функционирования  системного  уровня, 
хранящиеся в ПЗУ центрального модуля и в ПЗУ 
процессорных ФМ,  запускающиеся в работу из 
ПЗУ при подаче питания на модуль;
функциональное ПО БУ в виде командных управ- -
ляющих массивов-заданий (далее «управляющих 
массивов»),  а  именно:  программы  управления 
электроустройствами  КА,  поступающие  в  ОЗУ 
центрального модуля по МКО либо по техноло-
гическому каналу, запускающиеся в работу авто-
матически по факту поступления. Эта часть ПО 
хранится вне БУ;
встроенное  функциональное  ПО  БУ  в  виде  -
управляющих  массивов,  а  именно  программы 
управления электроустройствами КА, хранящие-
ся в ПЗУ центрального модуля, запускающиеся в 
работу по факту поступления команды по МКО, 
либо по технологическому каналу, либо по изме-
нению  «инициативного»  параметра,  контроли-
руемого модулями БУ.

ПО функционирования БУ:
разрабатывается по модульному принципу с уче- -
том возможности изменения количества и типов 

ФМ, подключаемых к центральному процессор-
ному модулю;
обеспечивает  информационное  взаимодействие  -
в  качестве ОУ  по МКО  с ЦВС  с  диагностикой 
работоспособности МКО  и  при  необходимости 
может  выполнять  функции  арбитра  правильно-
сти работы ЦВС;
обеспечивает  информационное  взаимодействие  -
БУ  с  АРМ  БУ  через  технологический  порт 
связи;
осуществляет управление работой модулей в со- -
ответствии  с  заданиями,  поступающими  в ОЗУ 
по МКО или  от АРМ БУ  по  технологическому 
каналу связи;
осуществляет управление работой модулей в со- -
ответствии с заданиями, хранящимися в ПЗУ БУ, 
по инициативе внешних сигналов, поступающих 
извне по проводным связям от ЦВС или БРК;
осуществляет  прием  и  логическую  обработку  -
дискретных  сигналов,  полученных  от  контакт-
ных датчиков;
осуществляет  измерения  напряжений,  токов  и  -
сопротивлений  и  логическую  обработку  анало-
говых сигналов;
обеспечивает  встроенный  диагностический  -
контроль  глубиной до одного функционального 
элемента МРПФМ и ФМ (под функциональным 
элементом  понимается  ЭРИ  или  электрическая 
связь)  при  штатном  функционировании  и  при 
испытаниях;
обеспечивает отсутствие несанкционированного  -
замыкания ключей модулей коммутации в рабо-
чем состоянии и при включении/выключении;
обеспечивает контроль правильности выдачи ко- -
манд, задействуя в алгоритмах контроля правиль-
ности выдачи команд измерения параметров ап-
парата, входящими в состав БУ модулями опроса 
аналоговых и дискретных параметров аппарата;
формирует и передает в ЦВС квитанции с резуль- -
татами исполнения задания, результаты диагно-
стического контроля устройств БУ и измеренные 
в процессе выполнения значения параметров КА, 
для последующей пересылки в телеметрическую 
систему;
формирует  кодовые  сообщения  состояния БУ  в  -
программируемом тМ-регистре;
осуществляет  контроль  за  длительностью  вы- -
полнения команд, зависящих от времени.

ПО центрального процессорного модуля БУ
ПО  центрального  модуля  БУ  обеспечивает  взаи-

модействие  БУ  с  центральной  вычислительной  си-
стемой  и  конфигурирование  дублированных  узлов 
БУ. Обмен  с ЦВС выполняется по  дублированному 
МКО,  обмен  с  процессорами  исполнительных  мо-
дулей  БУ  –  по  дублированным  интерфейсам  SPI 
и CAN.
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При  штатной  отработке  одной  команды  ПО  БУ 
принимает от ЦВС массивы-задания, расчленяет их 
при  необходимости  на  части,  отрабатываемые  раз-
ными  исполнительными  модулями,  и  отсылает  в 
модули для отработки. Затем принимает от модулей 
результаты отработки (квитанции выполнения и ре-
зультаты измерений), формирует ответные массивы 
с результатами выполнения заданий и отправляет их 
в ЦВС по МКО.
Помимо  диспетчеризации  массивов-заданий  и 

их  квитанций,  ПО  центрального  модуля  постоян-
но  контролирует  работоспособность  функциональ-
ных  модулей  и  связанных  с  ними  исполнительных 
устройств, а также при необходимости переключает 
полукомплекты  модулей.  О  каждом  переключении 
отсылается информация в ЦВС.
При переключении ЦПМ БУ внешними релейными 

командами от ЦВС включаемый в работу процессор 
инициализирует свое ПО, получая данные о состоя-
нии всех включенных в работу ФМ за время не более 
40 мс.
Поскольку КА предполагает длительный срок авто-

номного функционирования, построение ПО должно 
допускать  внесение  коррекций  непосредственно  во 
время эксплуатации. В связи с этим ПО разбивается 
на небольшие фрагменты, управление которым пере-
даётся не непосредственно, а через промежуточную 
таблицу адресов. Управление устройствами при по-
мощи  массивов-заданий  естественно  обеспечивает 
такое разбиение.
Сама  таблица  адресов  при  инициализации  по-

сле  включения  питания  переписывается  из  ПЗУ  в 
ОЗУ. если какой-то из фрагментов необходимо заме-
нить, новый программный код записывается в ОЗУ и 
в таблице адресов корректируется соответствующий 
адрес.
так как это необходимо делать при каждом вклю-

чении  питания,  хранить  заменяющие  фрагменты 
следует в ЦВС, имеющем более высокую живучесть, 
чем каждый из ЦПМ БУ.
таким  образом,  переключение  питания  любого 

процессорного модуля БУ предполагает выполнение 
следующих действий с участием ЦВС:

центральный модуль БУ принимает по МКО из  -
ЦВС  код  заменяющих  фрагментов.  если  пере-
ключается питание самого центрального модуля, 
то он записывает заменяющие фрагменты в ОЗУ 
и корректирует таблицу адресов. если переклю-
чается питание одного из функциональных про-
цессорных модулей, то заменяющие фрагменты 
пересылаются  в  соответствующий  модуль  по 
CAN;
ЦПМ БУ запрашивает по SPI состояния модулей  -
коммутации  и  по  результатам  инициализирует 
свое ПО.

Засылка заменяющих фрагментов в модуль может 
заметно увеличить время включения модуля, поэто-
му желательно, чтобы ПО модулей было максималь-
но простым –  это уменьшает вероятность  того,  что 
в  него  вообще  потребуется  вносить  коррекции  во 
время жизни аппарата. Поэтому как можно большая 
часть логики команд должна быть реализована не на 
уровне ПО модулей, а на уровне массивов-заданий.
Программные меры повышения живучести
По  опыту  эксплуатации  многочисленных  КА  од-

ним из наиболее подверженных ошибкам узлов явля-
ется ОЗУ. В связи с этим желательно использование 
таких  вычислительных  средств,  которые имеют  ап-
паратный контроль целостности данных в ОЗУ. При 
отсутствии такого контроля наиболее ответственные 
области ОЗУ должны контролироваться программно 
в фоновом режиме.
Независимо  от  способа  контроля  после  обнару-

жения ошибки возникнет проблема восстановления 
данных,  поэтому  наиболее  ответственные  данные 
должны не только контролироваться, но и дублиро-
ваться.  В  этом  случае  при  обнаружении  ошибки  в 
основной копии контроллер может без заметных за-
держек воспользоваться резервной копией.
таким контролем должна быть охвачена как мини-

мум таблица адресов исполнительных подпрограмм, 
поскольку  передача  управления  по  искажённому 
адресу приведёт к непредсказуемым последствиям.
Кроме  глобального  фонового  контроля,  который 

обнаруживает  ошибки  с  задержкой,  при  наличии 
дублирования можно производить оперативный кон-
троль отдельных элементов данных перед их исполь-
зованием. Например, перед передачей управления по 
адресу, извлечённому из таблицы, производить кон-
троль совпадения именно этого адреса в обеих копи-
ях таблицы.
ПО исполнительных модулей БУ
Модули  коммутации  токов  (МКт)  не  имеют  про-

цессора,  построены  на  базе  специализированных 
блоков. БМК обеспечивают взаимодействие с ЦПМ 
БУ по дублированному SPI. БМК выполняет коман-
ды  ЦПМ  следующих  типов:  включить/выключить, 
выполнить «кнопку», изменить длительность «кноп-
ки» и сообщить состояние каналов и состояние счет-
чиков кнопок МКт. Информация о состоянии МКт 
хранится в нем постоянно, пока МКт запитан, и это 
обстоятельство  используется  при  инициализации 
ПО ЦПМ в случае переключения ЦПМ по внешним 
командам.
ПО процессорных модулей ОДС и АЦП обеспечи-

вает отработку массивов-заданий в части устройств, 
подключённых к данному модулю (опрос, предвари-
тельная  обработка  и  допусковый  контроль).  Кроме 
того, ПО контролирует работоспособность модулей 
(контроль внутренних эталонов) и при обнаружении 
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неработоспособности  информирует  об  этом  ЦПМ 
(который может переключить полукомплект модуля 
посредством МРП).
ПО АрМ разработки, отладки и сопровождения 

ПО БУ
Для программирования БУ разрабатывается специ-

ализированный язык высокого уровня, максимально 
ориентированный  на  выполнение  задач  управления 
электроавтоматикой и системами аппарата.
Входной  язык,  на  котором  определяются  коман-

ды, ориентирован на максимальную понятность для 
человека.  В  нем  должны  использоваться  мнемони-
ческие обозначения операций и обозначения испол-
нительных  устройств,  принятые  в  проектной  доку-
ментации на эти устройства.
Массивы-задания  команд,  которые  будет  отраба-

тывать БУ, должны быть интерпретируемыми масси-
вами, ориентированными на максимальную просто-
ту отработки. Например, операция в  таком массиве 
может задаваться номерами подпрограммы в масси-
ве адресов подпрограмм, а исполнительное устрой-
ство – аппаратным адресом для доступа к нему.
При переводе проблемно-ориентированного исхо-

дного вида команд в машинно-ориентированный вид 
массивов-заданий  должны  использоваться  таблицы 
перевода, автоматически генерируемые из исходных 
файлов  проектной  документации  на  аппаратную 
часть. При таком подходе отслеживание коррекций, 
неизбежных  на  этапе  проектирования  и  наземных 
испытаний,  потребует минимума  ручных  действий, 
что снижает и риск некомплектного отслеживания, и 
риск внесения новых ошибок.
Задачи управления, разрабатываемые на этом язы-

ке,  транслируются  в  формат  последовательностей 
командных  управляющих  массивов-заданий  в  виде 
представления на внутреннем машинно-независимом 
языке, интерпретируемом программами функциони-
рования БУ.
Массивы-задания  состоят  из  фрагментов,  относя-

щихся к отдельным исполнительным модулям. Раз-
биение  на  фрагменты  выполняет  ПО  подготовки. 
В каждом из фрагментов могут содержаться элемен-
ты, определяющие:

выдачу на исполнительные устройства; -
контроль правильности выдачи; -
измерения, не связанные с контролем выдачи. -

Вообще  говоря,  контроль  выдачи  может  выпол-
няться не тем модулем, который делает выдачу. На-
пример, контроль включения чего-либо может требо-
вать измерения изменения тока потребления от шин 
питания.
Результатом работы системы подготовки является 

база данных команд, которая будет храниться в ЦВС 
или поступать в ЦВС извне для ретрансляции в БУ. 
Для  отработки  конкретной  команды  ЦВС  должна 

извлечь  соответствующий массив,  включить  в  него 
динамические параметры, если это предусматривает 
логика команды, и отправить массив в БУ.
Способ хранения в ЦВС базы команд должен допу-

скать внесение коррекций в существующие команды 
и добавление новых команд во время эксплуатации 
КА.
Последовательности  управляющих  массивов,  по-

падая в ОЗУ центрального модуля БУ, исполняются 
программами  функционирования  БУ,  представляю-
щими  собой  интерпретаторы  языка  управляющих 
массивов, с встроенным глубоким диагностическим 
контролем  достоверности  управляющих  массивов. 
По результатам исполнения на этом же внутреннем 
языке формируются квитанции исполнения с кодами 
завершения и значения измеренных в результате вы-
полнения параметров аппарата для передачи в ЦВС 
при последующем обмене с ней.
Программы  БУ,  оттранслированные  в  вид  управ-

ляющих массивов, могут существовать в следующих 
форматах.
1.  Формат  задач в виде  загрузочных модулей, ко-

торые заранее прошиты в ПЗУ БУ и  запускаются в 
работу специальными командами из других задач БУ 
или  такими  же  командами,  поступающими  в  виде 
управляющих массивов  снаружи: по МКО из ЦВС, 
по  внешним  сигналам  модуля  ОДС,  определенных 
как «инициативные сигналы», и по технологическо-
му каналу из АРМ.
2.  Формат  задач,  оформленный  в  виде  МКПИ 

для  БУ  на  внешнем  носителе,  готовых  для  пере-
дачи  в БУ через  аппаратуру  радиолинии  командно-
измерительной системы.
3.  Формат задач, оформленный в виде МКПИ для 

БУ на  внешнем носителе,  готовых для передачи на 
борт из КПА по технологическому каналу связи с БУ, 
при проведении электрических испытаний.
4.  Формат согласованной базы данных на исходном 

языке программирования центральной вычислитель-
ной системы, предназначенной для компоновки в за-
грузочный модуль ЦВС.
В состав ПО АРМ разработки, отладки и сопрово-

ждения ПО БУ входят:
1.  ПО  кросс-средств  разработки  программ  для 

процессоров БУ (ЦПМ, АЦП, ОДС) на языках ассем-
блер, Си и т.п.;
2.  ПО начальной загрузки БУ по технологическо-

му каналу связи;
3.  ПО начальной загрузки БУ по МКО;
4.  ПО  баз  данных  электрических  соединений 

аппарата;
5.  ПО  подготовки файлов  программ  на  исходном 

языке БУ;
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6.  ПО  трансляции  с  исходного  языка  в  вид  по-
следовательностей управляющих массивов для всех 
приведенных выше форматов программ БУ;
7.  ПО  эмулятора  и  отладчика  программ  на  исхо-

дном языке БУ;
8.  ПО имитатора ЦВС с функциями отладчика БУ 

по МКО;
9.  ПО отладчика БУ по технологическому каналу;
10.  ПО контрольной задачи БУ;
11.  ПО  обработки  цифровых  и  аналоговых  тМ-

параметров и квитанций БУ;
12.  ПО  взаимодействия  с  КПА  комплексных  ис-

пытаний  для  управления  работой  АРМ  и  БУ  при 
испытаниях.
Аппаратура  АРМ  БУ  представляет  собой  персо-

нальный  компьютер  с  портами  типа  Ethernet  для 
связи  с  КПА  комплексных  испытаний  аппарата, 
дополненный:

устройствами ввода/вывода по двум МКО ГОСт  -
Р52070-2003  и  технологическому  каналу  связи 
типа rs-422 для связи с БУ;
устройствами вывода аналоговых сигналов «ре- -
лейных команд» БУ;
устройствами вывода аналоговых сигналов «ини- -
циативных» параметров БУ;
устройствами  ввода  аналоговых  сигналов  тМ- -
регистров БУ.

В состав АРМ также входят: кроссировочные жгу-
ты, эталонные источники питания и эталонные рези-
сторы для контрольной задачи БУ.
ПО имитатора БУ
ПО имитатора БУ имитирует со стороны БУ обмен 

по МКО с ЦВС и обеспечивает:
работу  по  МКО  в  режиме  оконечного  -
устройства;
прием управляющих массивов от ЦВС по МКО; -
контроль  правильности  управляющего  массива  -
(УМ);
расчет времени выполнения УМ в БУ; -
ретрансляцию  в  исходный  текстовый  вид  ко- -
манд,  скомпонованных  в  загрузочном  модуле 
ЦВС с помощью базы данных команд БУ;
протоколирование  и  отображение  принятого  -
УМ;
формирование квитанции исполнения УМ поло- -
жительной или отрицательной в зависимости от 
требований отладки, задаваемых оператором или 
пакетным файлом.

заключение
Предлагаемые  концепции  построения  архитекту-

ры  аппаратуры  и  программного  обеспечения  блока 
управления обеспечивают:

восстановление  работоспособности  за  время  -
менее 40 мс с сохранением при этом состояний 
управляющих ключей и самовосстановлением в 
ПО БУ динамических данных о ключах и пара-
метрах  КА,  что  дает  возможность  применения 
БУ для всех КА НПО им. С.А. Лавочкина;
более низкие массу и объем по сравнению с ранее  -
использовавшимися на КА НПО им. С.А. Лавоч-
кина блоками управления электроавтоматикой;
максимальное  упрощение  схемотехники  цен- -
трального  процессорного  модуля  БУ,  а  именно 
использование двух одинаковых полукомплектов 
с переключением, один из которых всегда в вы-
ключенном состоянии;
максимальное упрощение ПО ЦПМ БУ, одно и то  -
же ПО для обоих полукомпектов ЦПМ;
применение схем резервирования узлов и функ- -
циональных модулей БУ, позволяющих функци-
онировать БУ в режимах «холодного» и «горяче-
го» резервирования ФМ;
применение  схем  резервирования  элементов  и  -
узлов  БУ,  позволяющее  аппаратно  блокировать 
«враждебный» отказ при «холодном» резервиро-
вании ФМ и любой одиночный отказ при «горя-
чем» резервировании;
выполнение  различных,  порой  противоречи- -
вых,  требований  по  надежности  управления  и 
по  энергопотреблению для  различных  участков 
миссии аппаратов.

Предлагаемые  в  концепции  принципы  разработ-
ки  программного  обеспечения  БУ  на  машинно-
независимом  интерпретируемом  языке  позволят  с 
минимальными  затратами  адаптировать  программ-
ные заделы БУ на другие архитектуры процессоров, 
которые в настоящее время находятся в стадии разра-
ботки, и на все вновь разрабатываемые космические 
аппараты.
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– сведений об авторах.
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Луна-25
отработка новых ключевых технологий 
создания перспективных межпланетных 
автоматических станций, обеспечения 
безопасности посадки и эффективного 
функционирования на поверхности;
проведение научных исследований.

включение  
РБ «ФРЕГАТ»
переход  
на траекторию 
полета к Луне

отделение 
РБ «ФРЕГАТ»

выведение 
на опорную  
орбиту 
ИСЗ

первая  
коррекция
перелета  
к Луне

вторая 
коррекция
перелета 
к Луне

переход  
на предпосадочную 
орбиту ИСЛ

предпосадочная  
орбита ИСЛ

торможение  
и посадка

выход  
на орбиту 
ИСЛ

орбита ИСЛ
(Нкр=100 км)

опорная  
орбита 
ИСЗ  
180х180 км

запуск

головной обтекатель

КА «ЛуНА-ГЛоБ»

РБ «ФРЕГАТ»

переходной отсек



20152
В этом году исполняется 50 лет космической 
деятельсности НПО имени С.А. Лавочкина. Этому  
событию мы посвящаем научно-техническую конференцию 
с международным участием, выпуск номера журнала 
«Вестник НПО имени С.А. Лавочкина» и книгу.

Основные научные 
задачи:
изучение внутреннего 
строения и разведка 
природных ресурсов 
в районе Южного  
полюса Луны;
исследование 
космических 
лучей и нейтрино 
ультравысоких энергий;
картографирование 
минералогического 
состава и распределения 
водяного льда 
на поверхности;
исследование структуры 
подповерхностных слоев;
топографирование 
поверхности;
исследование экзосферы, 
плазменного окружения 
Луны и процессов 
взаимодействия плазмы 
с поверхностью.

2018
Луна-25
Луна-ГЛоб
масса КА – 1540 кг
масса стационарной 
научной станции – 130 кг

2019
Луна-26
Луна-РесуРс/оа
масса КА – 1780 кг
масса комплекса научной 
аппаратуры орбитального 
аппарата – 160 кг

2020
Луна-27
Луна-РесуРс/Па
масса КА – 2200 кг
масса стационарной научной 
станции с грунтозаборным 
устройством – 130 кг


