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The article deals with data on  
the first flight phase of «Spektr-R» spacecraft 
with radio telescope onboard, which jointly with 
ground radio telescopes act as the multiband 
interferometer intended for studying of hyperfine 
structure of the Universe objects.  
For the first time radio telescope has demonstrated 
operability both in stand-alone and interferometer 
modes at distances up to 300 000 km from  
the Earth.  
The data on flight control, main parameters and 
the first output of «Radioastron» mission are 
provided.  
Description of «Plasma-F» experiment is given 
which is aimed at study of interplanetary plasma 
and energetic particles.
Key words: spacecraft with radio telescope; flight 
control; VLB radio interferometer observations.

В статье  представлены материалы о 
выполнении первого этапа программы 
полета космического аппарата «Спектр-Р» 
с космическим радиотелескопом, 
образующим с наземными радиотелескопами 
многодиапазонный интерферометр для 
исследования сверхтонкой структуры 
объектов Вселенной. Впервые радиотелескоп 
продемонстрировал работоспособность 
в автономном и интерферометрическом 
режимах на расстояниях до 300 000 км от 
Земли. Приводятся данные об организации 
управления, основных параметрах и первых 
результатах миссии «Радиоастрон». Описан 
эксперимент «Плазма-Ф» для изучения потоков 
межпланетной плазмы и энергичных частиц.
Ключевые слова: космический аппарат с 
радиотелескопом; управление полетом; 
радиоинтерферометрические наблюдения со 
сверх длинной базой.
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Введение
Старт космического аппарата  «Спектр-Р» 

проекта «Радиоастрон» состоялся 18 июля 
2011 года в 05:31:17,91 (Декретное Московс-
кое Время) с космодрома «байконур». Аппарат 
с помощью ракеты-носителя «зенит 2sб.80» 
и разгонного блока «Фрегат–Сб» был выве-
ден на заданную орбиту и штатно реализовал 
циклограмму первого сеанса. управление КА 
«Спектр-Р» в полном объеме осуществляет 
Центр управления Полетом (ЦуП) НПО им. 
С.А. лавочкина. К настоящему времени в це-
лом  завершено выполнение программы летных 
испытаний служебных бортовых систем КА, 
подтверждены все основные характеристики  
наземно-космической системы, выполняется 
«ранняя научная программа наблюдений». Ос-
новные параметры бортового комплекса науч-
ной аппаратуры (бКНА) и служебных систем 
КА, а также результаты предпусковых испыта-
ний описаны ранее в работах В.В. Хартова  и 
Ю.А. Александрова с соавторами (Хартов В. В., 
2011; Александров Ю.А., Андреянов В.В., Баба-
кин Н.Г., Бабышкин В.Е. и др., 2011. С. 111-18; 
С. 19-30). В настоящей публикации подводятся 
итоги 10-месячного периода работ, знаменую-
щего переход от летных испытаний к научной 
программе миссии «Радиоастрон». Представ-
лены результаты летных испытаний бКНА в 
автономном режиме (без привлечения назем-
ных радиотелескопов) и краткая информация 
о результатах испытаний наземно-космическо-
го интерферометра. Подробное описание лет-
ных испытаний космического радиотелескопа 
(КРт) и наземно-космического интерферометра 
будет представлено отдельными публикациями 
в журналах «Астрономический журнал» и «as-
tronomy & astrophysics». В данной статье также 
приведено описание эксперимента «Плазма-Ф» 
на этом КА (изучение потоков плазмы и энер-
гичных частиц).

1. Задачи миссии «Радиоастрон»
Космическая миссия «Радиоастрон» – это 

уникальный по своим масштабам и сложнос-
ти проект Роскосмоса, Российской Академии 
наук и международной научной кооперации по 
изучению Вселенной, воплотивший принци-
пы РСДб (радиоинтерферометрические на-
блюдения со сверхдлинными базами), разра-
ботанные и реализованные с использованием 
КА «Спектр-Р». Космический радиотелескоп 
диаметром 10 метров на борту «Спектра-Р» в 
ходе научных наблюдений является элементом 

наземно-космического интерферометра, выне-
сенным относительно наземных радиотелес-
копов на расстояние, ограниченное апогеем 
орбиты КА, которое составляет в настоящее 
время около 300 тыс. км. В качестве назем-
ных элементов интерферометра используют-
ся крупнейшие радиотелескопы мира: 300-м 
Аресибо и 100-м Гбт (США), 100-м Эффель-
сберг (Германия), интерферометр Вестерборк 
(Нидерланды), 70-м Евпатория (украина), 
64-м Усуда (Япония), 70-м Тидбинбилла (Авс-
тралия), Российская система «Квазар» и др. 
Выбранная вытянутая орбита КА «Спектр-Р» 
является сильно эволюционирующей, что поз-
воляет в ходе полета вести наблюдение каж-
дого объекта и различных участков небесной 
сферы в разных режимах для решения науч-
ных задач проекта.

Основными научными задачами проекта с ис-
пользованием  комплекса научной аппаратуры 
КРт (Астрокосмический центр Физического ин-
ститута им. П.Н. лебедева – АКЦ ФИАН) явля-
ются:
 - исследование структуры и физических процес-
сов ядер активных галактик и квазаров;

 - определение ограничений на космологические 
параметры Вселенной;

 - изучение процесса образования звезд и пла-
нетных систем по космическим мазерам;

 - исследование микроквазаров, пульсаров и 
межзвёздной среды.

 -  Основные задачи в части плазменно-волнового 
эксперимента «Плазма-Ф» (Институт косми-
ческих исследований – ИКИ РАН):

 - мониторинг основных параметров межпланет-
ной среды;

 - исследование высокочастотной турбулентнос-
ти межпланетной среды и магнитосферы зем-
ли. 
КА «Спектр-Р» создан НПО им. С.А. лавочки-

на на базе космической платформы «Навигатор», 
успешно отработанной на КА «Электро-л», 
запущенном в начале 2011 г. также в НПО им. 
С.А. лавочкина по заданию АКЦ ФИАН (науч-
ный руководитель проекта «Радиоастрон» – ака-
демик РАН Н.С. Кардашев) создана уникальная 
конструкция космического телескопа, составив-
шая основу бортового научного комплекса кос-
мического радиотелескопа.

2. Организация управления 
миссией. Организация работы ГОГУ 
«Спектр-Р»

управление космическим комплексом (КК) 
«Спектр-Р» осуществляет главная оператив-

КоСМИЧеСКАя МИССИя «РАДИоАСТРоН». ПеРВые РезульТАТы 
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ная группа управления (ГОГу) (руководитель  
А.е. Ширшаков, тех. руководитель М.И. Артю-
хов), созданная на базе НПО им. С.А. лавочки-
на, с участием специалистов организаций-раз-
работчиков бортовых систем (бС), наземного 
сегмента управления (НСу) и наземного науч-
ного комплекса (ННК). 

Совещания оперативно-технического руко-
водства ГОГу проводились еженедельно.

Принцип организации работы ГОГу является 
традиционным для НПО им. С.А. лавочкина. 
Группу управления (Гу) (руководитель В.А. Мо-
лодцов, зам. руководителя А.з. Воробьев) и 
группу анализа (ГА) (руководитель М.е. чури-
кова) составляют специалисты отдела логики 
и управления КА, участвовавшие в проектиро-
вании КА и его наземных испытаниях, а также 
в подготовке и испытаниях средств наземного 
сегмента управления КА. В составе служб ГА –  
специалисты ОКб, курирующие соответствую-
щие бортовые системы, прошедшие все этапы 
проектирования и испытаний своих бС. Специ-
алисты НПОл составляют также группу НСу 
(руководитель И.Н. Мельников), баллистичес-
кую группу (бНО) (руководитель А.В. Пого-
дин, зам. руководителя е.Н. Филиппова), груп-

обсуждение первых научных результатов

пы аппаратно-программных средств ЦуП–СР  
(Ю.В. Казакевич, А.В. ефанов, И.В. зефиров, 
б.В. Мелешкин, М.С. Морозов и др.), группу на-
земной станции НС-3,7 (руководитель Э.Г. чис-
тов).

В составе ГОГу функционируют также: опе-
ративно-научная группа (ОНГ) научного цен-
тра планирования АКЦ ФИАН (б.С. Нови-
ков, М.В. Попов), оперативно-научная группа 
ИКИ по эксперименту «Плазма» (руководитель  
Г.Н. застенкер), оперативно-техническая группа 
центра обработки научной информации (руково-
дитель А.П. Мельник) и оперативно-техничес-
кая группа управления прибором бПИ (руково-
дитель И.В. чулков).

Обработку результатов измерения параметров 
орбиты, реконструкцию и прогнозирование ор-
биты КА обеспечивает оперативно-техническая 
группа баллистического центра (бЦ) Института 
прикладной математики (ИПМ) РАН (руководи-
тель А.Г. тучин). 

Реально работа ГОГу началась задолго до стар-
та КА и была посвящена подготовке аппаратно-
программных средств ЦуП-СР, программного 
обеспечения управления КА, эксплуатационной 
и организационно-технической документации, 
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обучению персонала, проведению автономных 
и комплексных испытаний НСу, отладке взаимо-
действия ЦуП-СР со станциями управления и 
ННК, проведению тренировок ГОГу. такой тра-
диционный для НПО им. С.А. лавочкина подход 
к формированию ГОГу, организации подготов-
ки персонала и аппаратно-программных средств 
обеспечил готовность и надежное управление 
КА «Спектр-Р» с первых дней полета.

2.1. Организация управления 
космическим комплексом  «Спектр-Р»

Особенность организации работы наземно-
космического радиоинтерферометра «Радиоаст-
рон» заключается в необходимости синхронного 
взаимодействия космического радиотелескопа, 
наземных радиотелескопов, наземных станций 
слежения, командно-измерительных станций уп-
равления КА (КИС), центра управления полетом 
КА, центра планирования научных эксперимен-
тов, баллистического центра, центров обработки 
научной информации, включая средства связи и 
коммуникаций. 

На текущем этапе полета КА «Спектр-Р» ос-
новной задачей является выполнение программы 
научных наблюдений, реализуемых в ходе прове-
дения специальных сеансов. Сеанс наблюдения 
(длительность от 1 до 20 часов) представляет 
собой последовательность операций, обеспечи-
вающих регистрацию излучения наблюдаемого 
источника, преобразование полученных сигна-
лов в цифровой вид, передачу полученной ин-
формации на наземную станцию слежения и 
сбора научной информации (НСС). Передача на-
учных данных на выбранную НСС осуществля-
лась через высокоинформативный радиоканал 
(ВИРК) КРт в ku-диапазоне радиоволн (2 см)  
и управляемую от бортового комплекса управ-
ления (бКу) бортовую остронаправленную ан-
тенну (ОНА) диаметром 1,5 м. КА «Спектр-Р» 
позволяет обеспечить работу последовательно с 
несколькими НСС. В настоящее время работает 
одна станция на базе радиотелескопа диаметром 
22 метра (Рт-22) Пущинской радиоастрономи-
ческой обсерватории.

Одновременно с космическим радиотелеско-
пом этот же исследуемый источник наблюдается 
сетью наземных радиотелескопов. Существует 
более 20 радиотелескопов, оборудование кото-
рых совместимо с КРт КА «Спектр-Р» и кото-
рые могут участвовать в таких согласованных 
наблюдениях. участие соответствующих обсер-
ваторий определяется выполняемой научной за-
дачей.

В управлении КА используются командно- 

измерительные наземные станции: «Кобальт-
Р» в Медвежьих Озерах (Московская область) 
на базе антенного комплекса тНА-1500 (МОКб 
«МЭИ») и «Клен-Д» (г. уссурийск) на базе ан-
тенного комплекса П-2500.

Средняя продолжительность сеанса управ-
ления около 4 часов. Использование сеансного 
режима управления КА ограниченной длитель-
ности обусловлено высокой стоимостью обслу-
живания наземных антенных комплексов. Пре-
имущественно используется КИС в Медвежьих 
Озерах.

По решению ГОГу передатчик бортового ра-
диокомплекса не отключается по окончании се-
анса для облегчения вхождения в связь в очеред-
ном сеансе (исключение составляют интервалы 
времени, когда работают приемники КРт в ходе 
научных наблюдений). Кроме того, это позволяет 
контролировать телеметрическую информацию 
(тМИ) КА на расстояниях до 120 тыс. км (при 
прохождении перицентра), используя наземную 
станцию НС-3,7 НПО им. С.А. лавочкина.

типовая программа сеанса управления состоит 
из операций: 
 - контроль тМИ в режиме непосредственной пе-
редачи (текущей тМИ);

 - закладка в бКу полетного задания системы 
управления движения (Пз СуД), Пз КНА, Пз 
системы управления (Су) ОНА, Пз телемет-
рической системы (тМС), командно-програм-
мной информации (КПИ) баллистико-навига-
ционного обеспечения (примерно один раз в 
пять суток), а также отдельных кодовых команд 
прямого и отложенного во времени действия;

 - контроль тМИ воспроизведения запоминаю-
щего устройства  и системы  контроля элект-
ризации;

 - контроль орбиты КА; 
 - разгрузка КуДМ;
 - воспроизведение научной тМИ системы сбо-
ра научной информации (ССНИ) комплекса 
«Плазма-Ф»;

 - закладка КПИ управления научной аппарату-
рой комплекса «Плазма-Ф»;

 - контроль орбиты КА.
В ходе сеанса управления на борт КА в виде 

группы полетных заданий закладывается рабо-
чая программа, обеспечивающая выполнение в 
автономном режиме следующих задач типового 
цикла работ с КА «Спектр-Р».

Проведение сеансов наблюдения источников, 
состоящих из отдельных операций: 
 - последовательные развороты КА в ориента-
цию, обеспечивающую наведение КРт на ис-
следуемый источник и ОНА на НСС «Пущи-
но»;

КоСМИЧеСКАя МИССИя «РАДИоАСТРоН». ПеРВые РезульТАТы 



9

3.2012

 - включение требуемых режимов работы аппа-
ратуры КРт на время наблюдений;

 - обратные развороты КА в исходную ориента-
цию;
проведение юстировки КРт: 

 - операции, аналогичные сеансу наблюдения, но 
с реализацией циклограммы последователь-
ных переориентаций КА относительно направ-
ления на тестовый источник без наведения 
ОНА на НСС «Пущино» (информация КРт 
записывается на запоминающее устройство 
(зу) и воспроизводится в очередном сеансе 
управления). В случае если, по прогнозу тем-
пературного режима, требуемая ориентация 
КА приведет к ухудшению температурного ре-
жима балки ВИРК, привода ОНА, передатчика 
(ПРД) ВИРК, предусматривается перевод ОНА 
на это время в положение, соответствующее 
положению Солнца в осях КА;
проведение лазерной локации КА:

 - операция – переориентация КА на 1 час в по-
ложение, обеспечивающее направление оси 
«-Х» КА на землю;
обеспечение ориентации КА, требуемой для 

прибора МЭП из состава комплекса «Плазма-
Ф», при которой Солнце находится под углом 
100° к оси «+Х» длительностью до 6 часов с пе-
реводом ОНА в заданное положение;

циклические астрокоррекции положения КА.
Последовательность операций наблюдения 

источников, юстировок и лазерной локации оп-
ределяется  «Научной месячной программой 
работы», формируемой ОНГ КРт (АКЦ ФИАН) 
с учетом научных задач,  текущих баллистичес-
ких параметров орбиты, текущих  ограничений 
на задействование наземных радиотелескопов и 
ограничений по длительности режимов наблю-
дений в определенных ориентациях КА, харак-
теризующихся положением Солнца в осях аппа-
рата и положением ОНА.  В ЦуП-СР «Научная 
месячная программа работы» проходит провер-
ку на реализуемость с точки зрения учета всех 
ограничений в группе бНО полета и в группе 
систем обеспечения теплового режима (СОтР). 
В группе СОтР накоплен большой статистичес-
кий материал, позволяющий с требуемой точ-
ностью прогнозировать изменение температур-
ного поля в критических элементах конструкции 
КА в зависимости от положения Солнца и ОНА. 
Ведется работа над автоматизацией необходи-
мых расчетов для повышения оперативности и 
надежности прогноза, а также для обеспечения 
возможности оценки прогноза специалистами 
АКЦ на этапе формирования «Научной месяч-
ной  программы работы». В работе группы СОтР 
используется также специально разработанная 

трехмерная модель КА, обеспечивающая визуа-
лизацию освещенности элементов конструкции 
КА при различных положениях Солнца и ОНА. 

На основе «Научной месячной программы ра-
бот» Гу разрабатывает «Программу работы КА 
«Спектр-Р»  на месяц.  В соответствии с заявкой 
подгруппы ОНГ (руководитель А.А. Петруко-
вич) по предпочтительным участкам специаль-
ной ориентации КА для обеспечения оптималь-
ных условий работы прибора МЭП в программу 
включаются дополнительные операции переори-
ентации КА. «Программа работы КА «Спектр-Р» 
утверждается ОтР ГОГу и является основным 
документом, обеспечивающим координацию 
оперативной работы всех элементов КА «Спектр-
Р». Программа содержит план проведения сеан-
сов на очередной месяц, план всех основных опе-
раций с КА, план работы станций управления, 
станций слежения, наземных радиотелескопов, 
станций лазерной локации.

задействование станций управления осущест-
вляет группа НСу, НСС и наземных радиотелес-
копов – ОНГ КРт, станций лазерной локации –  
группа баллистического и навигационного обес-
печения бНО ИПМ.

за сутки до проведения очередного сеанса Гу 
в соответствии с месячной «Программой работы 
КА «Спектр-Р» и на основе типовых программ 
разрабатывает «Программу сеанса управления». 
Данные по навигации КА и ОНА рассчитыва-
ются группой бНО ЦуП-СР. Формирование 
полетных заданий управления научной аппара-
турой комплекса КРт и комплекса «Плазма-Ф» 
производится автоматически на основе КПИ, 
подготовленной ОНГ КРт и  ОНГ «Плазма-Ф» 
соответственно. Программа сеанса формируется 
в виде управляющего файла, содержащего КПИ 
управления КА и команды управления КИС. 
Проверка корректности составленной програм-
мы осуществляется с использованием информа-
ционно-логического стенда бортового комплек-
са управления, построенного на основе модели 
бКу, полностью соответствующей в своей про-
граммной части реальному бКу КА «Спектр-Р». 
Моделирование осуществляется последователь-
ными интервалами времени: от начала тестируе-
мого сеанса до начала следующего планируемо-
го сеанса – 1-2 суток полета.

Реализация программы сеанса связи проходит 
в автоматическом режиме с получением от КА и 
от КИС подтверждающей контрольной информа-
ции. В ходе сеанса поступающая с КИС телемет-
рия КА обрабатывается на средствах ЦуП-СР, 
анализируется специалистами ГА, передается в 
центры обработки научной информации АКЦ и 
ИКИ. Результаты измерений параметров орбиты 
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КА поступают из КИС в ЦуП-СР и далее в ИПМ. 
По мере выполнения задач программы летных 

испытаний бС КА число привлекаемых к опера-
тивной работе специалистов ГА уменьшалось. К 
настоящему времени только специалисты груп-
пы комплексного анализа, службы бКу и служ-
бы СОтР  постоянно участвуют в оперативном 
контроле тМИ КА. В анализе тМИ использу-
ется программа автоматизированного контроля 
важных параметров КА на соответствие допус-
кам и на соответствие спрогнозированным зна-
чениям, полученным при моделировании сеанса 
на стенде бКу. Службы бС имеют возможность 
контролировать тМИ вне ЦуПа на своих произ-
водственных рабочих местах. Специалисты ОНГ 
КРт и «Плазма-Ф», получая служебную тМИ из 
ЦуПа в реальном времени, контролируют фун-
кционирование КНА, находясь в АКЦ и ИКИ 
соответственно. При необходимости, в случае 
замечаний к работе КНА в ходе сеанса управле-
ния ОНГ выдают в Гу заявки на оперативную 
выдачу дополнительной КПИ в адрес КНА. 

ещё до начала проведения всего цикла испыта-
ний с КА была создана, испытана и полностью 
подготовлена к работе наземная станция слеже-
ния на базе радиотелескопа Рт-22 в Пущино.

В ходе сеансов научных наблюдений также 
осуществляется контроль состояния КА. Для 
этого из НСС, принимающей поток научной ин-
формации, в ЦуП-СР передается выделенная из 
заголовков научных кадров служебная тМИ, ко-
торая обрабатывается и используется так же, как 
тМИ бАКИС. 

Описанная выше организация управления КА 
«Спектр-Р» и коллектив ГОГу обеспечили опе-
ративное и надежное управление миссией на 
первом, наиболее напряженном, этапе полета 
КА.

3. Выполнение программы полета 
КА «Спектр-Р». Хроника основных 
событий

Процесс выведения КА «Спектр-Р» раке-
той-носителем «зенит» и разгонным блоком 
«Фрегат-Сб» контролировался в ЦуП НПО  
им. С.А. лавочкина по тМИ Рб «Фрегат» и про-
шел полностью штатно. Время отделения КА 
«Спектр-Р» от Рб «Фрегат-Сб» было выбрано 
таким образом, чтобы к моменту готовности к 
работе бортового радиокомплекса (бАКИС), за-
питанного по контакту отделения, борт оказался 
в зоне видимости станции в Медвежьих Озерах 
и станции, расположенной в ФГуП РКС (3,8 м), 
привлеченной к работе дополнительно к основ-
ным средствам ввиду ожидаемых трудностей по 

наведению на  КА больших антенн на начальном 
участке орбиты. Сигнал с КА «Спектр-Р» был 
получен 18.07.2011 в 09:12:32 антенной Россий-
ских космических систем (РКС), затем к приему 
тМИ подключились станция НС-3,7 и станция 
в Медвежьих Озерах. тМИ КА показала готов-
ность  бКу и штатное выполнение циклограммы 
приземного сеанса, включая  раскрытие пане-
лей солнечных батарей, штанги магнитометра, 
малонаправленных антенн (МНА), расчековку 
ОНА и т.д., подготовку командных приборов 
бКу и двигательной установки (Ду), успокое-
ние, поиск и приведение Солнца, завершивши-
еся построением постоянной солнечной ори-
ентации, переход на стабилизацию с помощью 
двигателей маховиков. Дополнительно в сеансе 
по командам с земли в соответствии с програм-
мой были проведены траекторные измерения, 
воспроизведена информация лСзу (линейное 
статическое запоминающее устройство), введен 
на борт код бортовой шкалы времени (бШВ), 
проведена настройка алгоритмов управления 
системой энергоснабжения (СЭС) и системой 
обеспечения температурного режима, включены 
термостаты бортовых водородных стандартов 
частоты (бВСч), система контроля электризации 
и разрядов (СКЭ-Р); балка ВИРК переведена в 
рабочее положение.

Начались интенсивные проверки функциони-
рования бортовых систем, регулярные измере-
ния параметров орбиты КА.

На 22.07.11 была запланирована операция рас-
крытия рефлектора КРт. Производить раскры-
тие требовалось при определенной освещеннос-
ти КА  Солнцем, обеспечивающей температуру 
до -80°С в узле зачековки лепестков рефлекто-
ра (112° от оси «+Х» с выходом Солнца на 10° 
из плоскости XOz в сторону оси «+y»). чтобы 
перейти в эту ориентацию из текущего режима 
постоянной солнечной ориентации (Солнце в 
165° от оси «+Х»), требовалось перевести КА 
в режим трехосной инерциальной ориентации 
(ИНО). В течение 19 и 20 июля был проведен 
ряд технологических операций: закладка на борт 
баллистического прогноза, коррекция бортовой 
шкалы времени, разгрузка двигателей-махови-
ков, проверка управления СОСб. Параллельно 
проводились операции по включению рабочего 
режима термостата бВСч. 21.07.11 сначала был 
получен режим ИНО в постоянной солнечной 
ориентации (ПСО), затем в режиме ИНО КА 
был переориентирован в положение 112°, а вско-
ре по рекомендации службы СОтР – в более бла-
гоприятное положение 107°.

утром 22.07.11 была произведена разблоки-
ровка узлов переходной фермы КРт и расчеков-
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ка лепестков КРт. В 08:44:54 по кодовой коман-
де с земли привод механизма раскрытия был 
включен в первом диапазоне работы, и началось 
движение лепестков. Вблизи конечной фазы рас-
крытия произошел останов привода по сигна-
лу превышения граничного значения тянущего 
усилия троса (648 кг·с). Включение привода во 
втором диапазоне также было остановлено сра-
батыванием защиты (1450 кг·с). По результатам 
анализа ситуации было решено изменить ориен-
тацию КА на положение, при котором лепестки 
рефлектора КРт были бы освещены Солнцем 
более равномерно. Предельное допускаемое зна-
чение угла Солнца от оси «+Х» составляет 165°. 
было выбрано значение 164°, и аппарат был 
переориентирован. Несколько попыток прямо-
го движения и реверса не дали результата. Для 
обеспечения подогрева лепестков были включе-
ны их нагреватели. Операция раскрытия была 
продолжена 23.07.11. Режимы реверса и прямого 
хода на 2-м диапазоне обеспечили срабатывание 
датчика положения в конечной фазе раскрытия, 
который настроен  так, чтобы его срабатывание 
произошло в момент, когда лепесткам остается 
пройти один миллиметр до упора в дно коничес-
кой воронки узла. таким образом, операция рас-
крытия рефлектора была успешно завершена, 
после чего была выдана команда на расчековку 
механизма стопорения рефлектора, зафиксиро-
вавшего положение лепестков КРт.

В ходе этого сеанса было обнаружено прекра-
щение работы части нагревателей из-за отказа 
секции 8-го блока управления нагревателями 
(бу3) бКу. По рекомендации службы СОтР, КА 
был переведен в ориентацию, соответствующую 
положению Солнца 107°. В дальнейшем в качес-
тве профилактической меры были разработаны 
рекомендации по снижению тока нагрузки на 
бу3 бКу путем изменения настроек управления 
нагревателями. 

25.07.11 успешно проведено выведение ОНА 
из транспортного положения в рабочее путем 
разворота по одной из осей. В ходе операции 
зафиксирована зависимость температуры балки 
и ПРД ВИРК, прибора фазовой синхронизации 
(ПФС) КРт, привода ОНА и других элементов 
КА от положения ОНА и положения Солнца в 
осях КА, что   в дальнейшем  учитывалось при 
планировании работ.

В эти же дни возникли сложности с включе-
нием в рабочий режим термостатов бВСч из-за 
нештатного режима работы теплопровода ра-
диатора аппаратуры СОтР бВСч. Для запуска 
теплопровода в итоге был использован тепловой 
поток от земли в момент пролета КА на мини-
мальном от нее расстоянии при первом прохож-

дении перицентра орбиты 26.07.11. По заложен-
ной на борт циклограмме на заданное время был 
включен термоэлектрический модуль холодиль-
ник (тЭМХ) в прямой полярности, а затем вклю-
чены термостаты бВСч. После подтверждения 
стабильной работы СОтР бВСч был включен на 
полную мощность.

С первых дней в соответствии  с программой 
полета ежедневно в сеансах связи проводились 
проверки функционирования бС в различных 
режимах с целью завершения в целом летных 
испытаний модуля служебных систем в течение 
трех месяцев полета.

С 25.07.11 начаты пробные включения аппа-
ратуры комплекса «Плазма-Ф» с регистрацией 
данных на систему сбора научной информации 
(ССНИ). 

03.08.11 был включен передатчик прибора 
фазовой синхронизации КРт. Первый прием 
сигнала ПФС на наземной станции в Пущино 
состоялся 13.08.11, когда в районе перицентра 
возникала возможность наведения ОНА на зем-
лю для передачи сигнала при соответствующей 
ориентации КА. успешное проведение сеанса 
подтвердило работоспособность ПФС, алгорит-
мов наведения ОНА, и самой НСС в Пущино.

18.08.11 было произведено первое включение 
ПРД ВИРК (2-го комплекта). Работа ПРД была 
неустойчивой и сопровождалась повышенным 
тепловыделением. Для обеспечения приемлемо-
го температурного режима ПРД была реализо-
вана следующая схема управления:  при дости-
жении предельной температуры (50°С) ПРД по 
командам с земли переводился в режим запира-
ния, а при охлаждении до 7°С снова включался в 
режим «40 Вт». После установления временных 
интервалов этого процесса, команды были зало-
жены на борт и далее выдавались по времени ав-
томатически.

21.08.11 в районе перицентра ОНА была на-
ведена на НСС «Пущино» и состоялся первый 
прием сигнала ПРД ВИРК. Впоследствии ПРД2 
ВИРК был переведен в дежурный режим работы 
«4 Вт», однако замечания к его работе продолжа-
лись. В дальнейшем в связи с улучшением бал-
листических условий наведения ОНА на НСС в 
Пущино, число таких сеансов увеличивалось. 
Проводились сеансы юстировки ОНА с целью 
повышения точности ее наведения. 31.08.11 в 
связи с замечаниями к работе 1-го комплекта 
бВСч был включен 2-й комплект, который зара-
ботал штатно.

Одновременно проводились проверки борто-
вых систем и настроечные работы с бКу: от-
ладка выполнения типовых полетных операций, 
идентификация динамической схемы КА, тести-
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рование граней, калибровка ГИВуС, контроль 
режима САД, отработка циклограммы юстиров-
ки ОНА, отработка циклограммы юстировки 
КРт, оценка точности стабилизации КА в режи-
ме научных наблюдений. С целью повышения  
надежности работы бС  производилась коррек-
ция бортового программного обеспечения бКу.

В сентябре 2011 г. в целом было завершено 
выполнение программы летных испытаний 
бортовых систем космической платформы 
«Навигатор», подтвердивших соответствие 
БС техническим требованиям.

В дальнейшем продолжался набор статисти-
ческого материала, по рекомендации МОКб 
«Марс» проводились операции по сбору до-
полнительной исследовательской информации 
по работе бКу, выполнялись операции по под-
тверждению характеристик бКу, СЭС, СОтР, 
бАКИС и т.д. 

В сентябре-октябре проводились пробные 
включения приемников КРт в разных диапазо-
нах, сеансы юстировки КРт по источникам: Кас-
сиопея А, Крабовидная туманность и луна для 
измерения диаграммы направленности КРт и 
оценки эффективной площади. 10.10.11 взамен 
2-го комплекта передатчика ВИРК включен 1-й 
комплект в режиме «40 Вт», что дало увеличе-
ние сигнала на 9 дб. Проведены первые наблю-
дения источников с передачей информации по 
линии ВИРК на НСС «Пущино» – подтверждена 
работоспособность всего тракта. В ряде сеансов 
успешно выделялась служебная тМИ из заго-
ловков научных кадров и передавалась для обра-
ботки в ЦуП-СР. В сентябре начато проведение 
сеансов лазерной локации КА.

В ноябре была подтверждена стабильность ха-
рактеристик КРт при различных условиях осве-
щенности Солнцем: была повторена юстировка 
по Крабовидной туманности после суточного 
отворота КРт от исходного положения. Продол-
жались юстировки ОНА с уточнением матрицы 
положения ОНА. был введен режим слежения 
ОНА с отключением привода в паузах движения 
с целью увеличения длительности слежения за 
счет снижения тепловыделения привода.

С середины ноября были начаты интерферомет-
рические наблюдения с привлечением наземных 
радиотелескопов с целью получения интерферо-
метрического отклика. В декабре проведена пер-
вая серия интерферометрических наблюдений 
одного и того же источника на все более возрас-
тающей наблюдательной базе (максимальная –  
300 тыс. км). была проведена серия юстировок 
ОНА с наведением ОНА на НСС «Пущино» в 
разных положениях с одновременным противо-
фазным движением КА, так что передача сиг-

нала на Пущино не прекращалась. Результаты 
эксперимента подтвердили отсутствие влияния 
корпуса КА и механических связей на работу 
ОНА и укрепили сомнения в правильности сов-
месимости её поляризации и наземной антенн.

В январе 2012 г. прошла серия наблюдений 
на базе, изменяющейся от 25 до 200 тыс. км. 
19.01.12 проведена проверка поляризационных 
свойств тракта ВИРК КРт–НСС «Пущино» пу-
тем вращения КА вокруг направления на НСС. 
Эта динамическая операция стала возможной 
благодаря сложившимся благоприятным баллис-
тическим условиям: угол Солнце–Объект–земля 
составлял 5°, поэтому, вращаясь вокруг направ-
ления на землю, КА фактически вращался и 
вокруг направления на Солнце, что не нарушало 
ограничений по возможной ориентации КА.   В 
ходе разворота на  720° с постоянной скоростью 
зафиксировано  повторяющееся плавное  изме-
нение уровня сигнала на  8-9 дб,  что не находи-
ло объяснения и требовало дальнейшего иссле-
дования.

14.02.12 по заявке АКЦ была проведена провер-
ка поляризационных свойств КРт путем наблюде-
ний поляризованного излучения источника Оrion 
kl при вращении КА относительно электричес-
кой оси диаграммы направленности КРт, направ-
ленной по оси «+Х» КА. Решение о проведении 
операции было принято после тщательной оцен-
ки условий эксперимента всеми службами груп-
пы анализа, так как в ходе вращения угол выхода 
Солнца из связанной плоскости XOz изменялся 
в пределах от – 24 до 24 град при разрешенном 
значении ±10°. Операция прошла без замечаний и 
подтвердила характеристики КРт. 

Сделанный ИПМ РАН прогноз эволюции ор-
биты КА показал, что при сохранении модели 
действующих на КА сил в январе 2013 года сол-
нечная тень составит 5,7 час, а баллистическое 
существование КА закончится в январе 2014-го.  
По согласованию с АКЦ и ИКИ было решено про-
вести коррекцию в два этапа: 21.02.12 – прожиг и 
первый импульс, 01.03.12 – второй импульс, ве-
личина которого рассчитывается по результатам 
ИтНП после реализации первого импульса. Кор-
рекции прошли штатно. Включение Ду произ-
водилось в районе апоцентра орбиты. Величина 
обоих импульсов составила 1,86 м/с. 

19.03.12 на НСС «Пущино» было произведе-
но изменение направления круговой поляриза-
ции облучателя антенны Рт-22, что  повысило 
уровень принимаемого сигнала на ~8 дб и сня-
ло вопросы по обеспечению надежного приема 
сигнала по каналу ВИРК и качеству выделяемой 
служебной телеметрической информации. 

Начиная с января 2012 г. дополнительно к про-

КоСМИЧеСКАя МИССИя «РАДИоАСТРоН». ПеРВые РезульТАТы 
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грамме наблюдений и юстировок КРт по заявке 
ОНГ «Плазма-Ф» реализовывалась программа 
перевода КА на интервал времени до 6 часов в 
ориентацию, оптимальную для работы прибора 
МЭП (Солнце в плоскости «XOz» и в 100° от 
оси «+Х»). Интервалы выбирались на участках 
орбиты КА, представляющих для данного экс-
перимента наибольший интерес: прохождение 
ударной волны, магнитопаузы и т.д. В апреле та-
ких сеансов было одиннадцать.

В течение всего полета, начиная с сентяб-
ря 2011 г., использовались все возможности в 
части КА для проведения сеансов лазерной ло-
кации с целью уточнения параметров орбиты 
КА и калибровки штатной радиотехнической 
системы. так, в марте 2012 г. был проведен 21 
сеанс ориентации КА, необходимой для прове-
дения лазерных измерений в апреле – семь се-
ансов. лазерные измерения дальности являются 
очень точным и информативным источником 
орбитальной информации, однако возможность 
их проведения зависит от погодных условий и 
мощности наземных станций лазерной локации. 
большинство станций лазерной локации рас-
считаны на работу с низкими аппаратами и не 
способны зафиксировать отраженный сигнал от 
аппаратов, находящихся выше геостационарной 
области. «Спектр-Р» является первым аппара-
том с установленными уголковыми отражателя-
ми, удаляющийся на расстояния, сопоставимые 
с лунными. Станций, способных проводить ло-
кацию на таких расстояниях, немного, и не все 
из них приспособлены для локации космических 
аппаратов. Впервые провести лазерную лока-
цию «Спектра-Р» удалось 15 ноября французс-
кой обсерваторией Observatoire de la cote d’azur, 
позже удалось получить измерения при помощи 
специализированного лазерного оптического ло-
катора контроля космического пространства на 
Северном Кавказе. успешно проведенные в те-
чение трех суток подряд 22, 23, 24 января 2012 
года сеансы лазерной дальнометрии позволили 
провести калибровку штатных радиотехничес-
ких средств в уссурийске и Медвежьих Озерах. 
В целом, однако, результативность этих работ 
оставалась крайне низкой. Основными причи-
нами являлись плохая погода и неготовность на-
земных технических средств. 

баллистические условия в мае-августе 2012 
года неблагоприятны для проведения сеансов 
лазерной дальнометрии. так, в мае запланиро-
вано всего четыре сеанса лазерной дальномет-
рии, в июне – два. Ошибки прогноза параметров 
движения КА на текущее время в основном не 
превышают по положению ± 600 м, по полной 
скорости  ± 0.02 м/с, по полному ускорению 

± 10 - 8 м/с2, что соответствует требованиям ттз. 
С целью дальнейшего уточнения прогноза пре-
дусматриваются меры по повышению эффектив-
ности использования средств лазерной локации 
и повышению точности измерений наземных 
станций управления.

Программа первых десяти месяцев полета КА 
«Спектр-Р» выполнена полностью. 

4. Результаты испытаний служебных 
бортовых систем

В сентябре 2011 года в целом завершено выпол-
нение программы летных испытаний бортовых 
систем космической платформы «Навигатор», 
подтвердивших соответствие бС техническим 
требованиям.

В дальнейшем одновременно с выполнением 
научных экспериментов продолжался набор ста-
тистического материала. Проводились операции 
по сбору дополнительной информации о рабо-
те бКу, по подтверждению характеристик бКу, 
СЭС, СОтР, бАКИС и т.д. 

Обеспечено выполнение всех задач прошед-
ших этапов полета и выполнение программы 
летных испытаний бортовых систем. успешно 
проведена уникальная операция раскрытия ле-
пестков рефлектора КРт. Характеристики бС в 
целом подтверждены. Неподтвержденными на 
текущий момент остались некоторые режимы, 
реализация которых предусматривается в не-
штатных ситуациях с КА (закрутка КА при по-
тере ориентации, повторное включение бКу и 
т.д.), и преднамеренное создание которых запре-
щено эксплуатационной документацией.

По ряду параметров бС, в частности по бКу 
(разработчик – МОКб «Марс»), характерис-
тики существенно выше требований тз. так, 
точность стабилизации КА в сеансе научных 
наблюдений по углу – не хуже 0,9 угл. сек (по тз  –  
2,5 угл. сек), по скорости – 4•10-5 гр/с (по тз – 
5∙10-4 гр/с). Максимальная интегральная погреш-
ность определения и поддержания ориентации 
КА не превышает по модулю 9 угл. сек (по тз – 
18 угл. сек). Максимальная погрешность наве-
дения ОНА существенно ниже требования ттз 
и не превышает 15 угл. мин. Перечисленные па-
раметры подтверждены результатами обработки 
научных данных, полученных в ходе астрономи-
ческих юстировочных и калибровочных сеансов 
с использованием КРт.

Система электроснабжения обеспечивает 
штатное питание бС на всех участках орбиты, 
включая теневые участки. Мощность солнечных 
батарей составляет ~2608 Вт, ток фотоэлектри-
ческой батареи ~ 48 А, что гарантированно пок-
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рывает потребности служебных систем и науч-
ного комплекса КА «Спектр-Р».

Двигательная установка обеспечила штатное 
функционирование в ходе построения солнечной 
ориентации в первом сеансе, проведение регу-
лярных разгрузок двигателей-маховиков, выпол-
нение коррекции орбиты КА. за время полета ис-
трачено 10,3 кг топлива при начальной заправке 
287,03 кг. На проведение коррекции потрачено 6 
кг топлива. На разгрузку комплекса управляю-
щих двигателей-маховиков не чаще одного раза в 
сутки расходуется около 10 гр топлива.

Сформированная в ходе коррекции орбита КА 
в соответствии с требованиями  научного экспе-
римента продолжает оставаться сильно эволю-
ционирующей (таблица 1). 

Орбита обеспечивает:
 - баллистическое существование КА не менее 
чем до середины 2018 г. (минимальная высота 
КА над поверхностью земли не меньше 640 км);

 - отсутствие до начала 2017 г. непрерывных ин-
тервалов солнечной тени длительностью более 
2,2 часа;

 - сохранение эволюции орбиты КА для обеспе-
чения эффективных научных исследований.
бортовые системы первой российской кос-

мической прецизионной платформы в негерме-
тичном исполнении «Навигатор» функциони-

таблица 1 – Параметры орбиты КА «Спектр-Р»

дата
радиус

апоцентра,
тыс. км

радиус
перицентра,

тыс. км

период
обращ-я,

сутки
наклонение,

град
аргумент
перигея,

(град)

долгота
восходящего

узла,
град

18.07.2011 339,9 6,95 8,32 51,6 302 342,2

26.05.2012 294,9 68,2 8,91 80 326,3 298,7

руют штатно. Подтвержден высокий уровень 
разработки, испытаний на земле и управления 
в полете бортовыми системами космической 
платформы «Навигатор», что позволило успеш-
но выполнить в трех месячный срок программу 
летных испытаний служебных бортовых систем 
КА «Спектр-Р» и обеспечить условия реализа-
ции научной программы работы.

5. Результаты лётных испытаний 
космического радиотелескопа. 
Измерение параметров КРТ по 
космическим радиоисточникам, 
включая определение эффективной 
площади и диаграммы 
направленности

Для определения чувствительности радио-
астрономического комплекса осуществлялся 
прием радиоизлучения от ярких космических 
источников с известными уровнями спектраль-
ной плотности потока. В качестве таких ра-
диоисточников использовались: Кассиопея А 
и Крабовидная туманность (остатки вспышек 
сверхновых звезд в нашей Галактике), луна, 
Юпитер и внегалактические источники, дале-
кие яркие галактики, лебедь А, 3С84, 3С273, 

таблица 2 – Основные параметры КРт, основанные на измеренных величинах эффективной площади и шумо-
вой температуры

диапазон p (92 см) l (18 см) c (6 см) k (1,35 см)

центральная частота, ГГц 0,327 1,665 4,830 22,220

ширина регистрируемой полосы, МГц 16 32 32 32

шумовая температура, К 200 45 130 77

эффективность антенны 0,38 0,52 0,45 0,1

угловое разрешение, мкс 540 106 37 8

эквивалентный поток шумов системы, Ян 19000 3400 10500 30000

чувствительность интерферометра – 
1σ, мЯн

46 5 5 20

КоСМИЧеСКАя МИССИя «РАДИоАСТРоН». ПеРВые РезульТАТы 
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3С274 (Дева А) и 3С279. Интегральная плот-
ность потока радиоизлучения указанных выше 
радиоисточников известна по наземным из-
мерениям, опубликованным в работах(Baars 
J. W. M., Genzel R., Pauliny-Toth I. I. K., 
Witzel A., 1977; Ott M., Witzel A., Quirrenbach A., 
Krichbaum T.P. et al., 1994). Мы использовали 
данные патрулирования переменности некото-
рых из них на телескопе РАтАН-600 Специаль-
ной Астрофизической Обсерватории РАН и на 
телескопе Эффельсберг. Описание программ см. 
в (Ott M., Witzel A., Quirrenbach A., Krichbaum T. P.
et al., 1994; Kovalev Y.Y., Nizhelsky N.A., 
Kovalev Yu.A., Berlin A.B. et al., 1999). Анализ из-
мерений подтверждает расчетный уровень чувс-
твительности в диапазонах 92 см и 18 см. В диа-
пазонах 6 см и 1,35 см обнаружено понижение 
чувствительности по отношению к расчетной. 
Измеренные значения шумов системы (в гра-
дусах К и в единицах спектральной плотности 
потока Ян) и эффективности антенны КРт (ко-
эффициент использования площади), а также не-
которые параметры интерферометра приведены 
в таблице 2.

Комментарий к таблице 2. Ширина регистри-
руемой полосы сигнала приведена для одиноч-
ного поляризационного канала; наблюдения и 
регистрация научных данных проводятся для 
двух каналов ортогональных поляризаций од-
новременно. В последней строке таблицы при-
ведена чувствительность наземно-космического 
интерферометра при работе со 100-м наземным 
радиотелескопом при времени интегрирования 5 
минут.

Измерения диаграммы направленности ан-
тенны КРт проводились одновременно с опре-
делением чувствительности приемной системы 
путем программного сканирования в направ-
лении радиоисточников, упомянутых выше, и 
с записью радиометрических выходов всех ка-
налов приемников на бортовое запоминающее 
устройство с тактовой частотой 1 Гц. При этом 
использовано несколько режимов сканирования 
по траекториям «крест» и «решетка» с разма-
хами сканов от одного до двадцати градусов, 
причем для длинных сканов применялась угло-
вая скорость вращения 0,01 гр/с, для коротких –  
0,005 гр/с. Все режимы сканирования проходи-
ли штатно, не было обнаружено отклонений от 
заданной траектории в пределах 30 угловых се-
кунд (по максимальной ошибке). 

В приведенном примере на рисунке 1 измерен-
ная  полуширина диаграммы направленности КРт 
составляет 360 угловых секунд, плотность пото-
ка радиоизлучения на эпоху наблюдения ~24 Ян, 
постоянная времени интегрирования 1 сек,  
полная полоса приема по радиометрическому 
выходу 200 МГц.

Ширина и форма диаграммы направленности 
КРт оказались близкими к расчетным в диапа-
зонах 92, 18 и 6 см. Измеренные полуширины 
составили 370, 72 и 25 угловых минуты соот-
ветственно (с погрешностью 5%). В диапазоне 
1,35 см форма диаграммы направленности ока-
залась различной при сканировании по осям 
«y» и «z». При вращении около оси «z» полу-
ширина главного лепестка близка к расчетной и 
составляет 360 угловых секунд – значение сред-
нее по измерениям (расчетное значение 340), а 
при вращении около оси «y» полуширина глав-
ного лепестка оказалась шире – 780 угловых 
секунд. Последнее значение и измеренная ве-
личина эффективности антенны на волне 1,35 
см могут свидетельствовать о систематической 
деформации профиля антенны КРт в допусти-
мых пределах.

В сеансах юстировки были определены поп-
равки к положению электрической оси диаграм-
мы направленности в приборной системе коор-
динат, привязанной к оптическим датчикам. Эти 
поправки оказались небольшими и составили 
-2,5 ±1,2 угловых минут для поворота около оси 
«z» и 0,0±1,5 угловых минут для поворота око-
ло оси «y». Эти значения сохранялись в течение 
всего полугодового контрольного периода. Поп-
равка величиной -2,5 ±1,2 угловых минут для 
оси «z» учитывается при наведении КРт, начи-
ная с декабря 2011 г. Наведение КРт на иссле-
дуемые объекты и стабилизация в заданном на-
правлении всегда производились с точностью ±2 

рисунок 1. Пример результата сканирования радио-
галактики 3С84 на волне 1,35 см (вращение около 
оси «z»). Сплошная линия представляет собой ап-
проксимацию измеренных точек гауссианой. 
Ось абсцисс оцифрована в градусах, ось ординат – 
амплитуда сигнала в относительных единицах
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секунды (среднеквадратическое значение), что 
на порядок превышает технические требования.

По результатам испытаний приемников выяв-
лено, что в диапазоне 6 см невозможно исполь-
зование двух поляризационных каналов, скорее 
всего из-за их взаимного возбуждения. В процес-
се проведения интерферометрических наблю-
дений в этом диапазоне оказалось, что из двух 
поляризационных каналов высокая чувствитель-
ность и заданная форма полосы автоспектра ре-
гистрируемого сигнала реализуются только в ка-
нале с правой круговой поляризацией. 

бортовой приемник диапазона К имеет восемь 
частотных каналов от 18,392 до 25,112 ГГц; из-
мерения чувствительности выполнены во всех 
каналах. Этот  приемник может использоваться 
в специальном режиме многочастотного син-
теза; такой режим значительно повышает по-
тенциальные возможности построения радиои-
зображений с помощью наземно-космического 
интерферометра.

5.1. Контроль функционирования 
по наблюдениям специальных 
радиоисточников

Космический 10-м КРт 29 и 30 октября был 
направлен на источник мазерного радиоизлуче-
ния в линиях молекулы гидроксила ОН на час-
тоте 1665 МГц и в линии водяного пара h2O 
(22232 МГц). частоты этих радиолиний попада-
ют в диапазоны научного приемного комплекса 
«Радиоастрон» 18 см и 1,35 см соответственно. 
Выбранный источник мазерного радиоизлуче-
ния W3(Oh) находится на расстоянии 2 кило-

парсека в нашей Галактике в области звездооб-
разования, содержащей массивную протозвезду, 
окруженную газово-пылевым облаком.

Радиоизлучение источника, принятое 10-м кос-
мическим радиотелескопом, было оцифровано 
бортовым форматором и передано высокоинфор-
мативным бортовым радиокомплексом через ост-
ронаправленную антенну на НСС в Пущино, где 
принятый сигнал был декодирован и записан на 
штатную систему регистрации научных данных. 
зарегистрированные данные были переданы по 
широкополосному каналу в Центр обработки на-
учной информации (ЦОНИ) АКЦ ФИАН. Опера-
тивный анализ данных подтвердил наличие ра-
диолиний на ожидаемом положении в спектре и 
с ожидаемой амплитудой как в диапазоне 18 см, 
так и в диапазоне 1,35 см. Пример спектра источ-
ника W3(Oh) показан на рисунке 2. 

На рисунке 3 приводится спектр, содержащий 
радиолинии молекулы водяного пара Н2О, полу-
ченный 10-м антенной КРт в диапазоне 1,35 см 
от источника Orion kl, расположенного в облас-
ти звездообразования в созвездии Ориона.

также в режиме одиночного телескопа было 
зарегистрировано радиоизлучение яркого пуль-
сара В0329+54 в диапазоне 92 см. В результате 
обработки данных получен средний профиль им-
пульса этого пульсара. Другой пульсар В0531+21, 
расположенный в Крабовидной туманности, 
излучает гигантские радиоимпульсы, во много 
тысяч раз превышающие по энергии регулярное 
импульсы пульсара – см., например, (Попов М.В., 
Согласнов В.А., Кондратьев В.И., Костюк С.В. и 
др., 2006). Эти гигантские импульсы были заре-
гистрированы 15 ноября 2011 года одновременно 

рисунок 2. Радиолинии молекулы гидроксила ОН, детектированные КРт на частоте 1665 МГЦ от галактичес-
кого источника W3(Oh) в канале с левой круговой поляризацией
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рисунок 3. Спектр радиоисточника Orion kl,  излучающего мощные мазерные радиолинии молекулы водяно-
го пара. Верху:  спектр, полученный КРт; внизу: спектр с наземного радиотелескопа. Смещение линий связано 
с движением КА «Спектр-Р»

рисунок 4. Пример гигантского импульса от пульсара в Крабовидной туманности, измеренного на КРт 
«Радиоастрон», Российском 32-м «бадары» и украинском 70-м «евпатория» в диапазоне 18 см
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на космическом телескопе и на наземных радио-
телескопах. Их можно использовать для синхро-
низации бортовых и наземных часов и для уточ-
нения орбиты КА. На рисунке 4 показан пример 
такого гигантского радиоимпульса.

5.2. Проверка функционирования 
в режиме наземно-космического 
интерферометра (первые лепестки)

Функционирование наземно-космического ра-
диоинтерферометра проверяется и подтвержда-
ется получением интерферометрического откли-
ка (лепестков) от сигнала, принятого на борту 
КА радиоастрономическими приемниками и на 
наземных радиотелескопах, путем вычисления 
корреляции этих сигналов в Центре обработки 
научной информации, АКЦ ФИАН. Наземно-
космический интерферометр «Радиоастрон» 
может функционировать в двух режимах синх-
ронизации: от бортового водородного стандар-
та частоты (режим «Н-мазер») и от наземного 
водородного стандарта частоты НСС в Пущино 
(режим «когерент»). Последний вариант осу-
ществляется путем использования двухсторон-
ней когерентной петли радиосвязи на частотах 

7,2 ГГц (НСС – КА) и 8,4 ГГц (КА – НСС). Ре-
жим «Н-мазер» успешно подтвердил свою рабо-
тоспособность и считается основным режимом, 
но испытания интерферометра в режиме «коге-
рент» также были выполнены.

Поиск лепестков необходимо было провести от 
различных типов космических радиоисточников 
и во всех частотных диапазонах КРт (92; 18; 6 
и 1,35 см). При этом по характеру радиосигнала 
различаются три типа ярких и компактных объ-
ектов: источники непрерывного спектра (актив-
ные галактические ядра), источники линейчато-
го спектра (мазерные источники в линиях ОН и 
Н2О) и источники импульсного радиоизлучения 
(пульсары). Перспективные радиоисточники для 
поиска лепестков выбирались из заранее подго-
товленных и опубликованных списков и ката-
логов (Kovalev Y. Y., Kellermann K.I., Lister M.L., 
Homan D.C. et al., 2005; Kovalev Y. Y., Petrov L., 
Fomalont E.B., Gordon D., 2007).

участие в поиске лепестков приняли несколь-
ко крупнейших в мире радиотелескопов: 100-м 
радиотелескоп Национальной обсерватории 
США (Грин бэнк), 100-м радиотелескоп инсти-
тута радиоастрономии общества Макса Планка 
(Эффельсберг, Германия), 300-м радиотелескоп 

рисунок 5. Сечение интерференционного лепестка по оси временной задержки (внизу) и по частоте интерфе-
ренции (вверху) от далекой активной компактной галактики bl lacertae. Корреляция получена на волне 6 см 
1 декабря 2011 года между КРт и 70-м радиотелескопом в евпатории. Шкала времени выражена в микросекун-
дах, время интегрирования 1 секунда
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в Аресибо. В каждом эксперименте по поиску 
лепестков кроме одного из больших радиоте-
лескопов (Грин бэнк, Аресибо, Эффельсберг, 
евпатория, усуда, Вестерборк, тидбинбилла) 
принимали участие один или несколько вспо-
могательных радиотелескопов среднего размера 
для независимого контроля результата на на-
земных базах. В качестве таких радиотелеско-
пов в программе поиска лепестков участвовали 
российские радиотелескопы системы «Квазар» 
Института прикладной астрономии РАН (бада-
ры, Светлое, зеленчукская), а также телескопы в 
Италии (Медичина) и Испании (ебес).

В первом же интерферометрическом экспери-
менте, проведенном 15 ноября 2011 г., в наблюде-
ниях квазара 0212+735 на длине волны 18 см был 
обнаружен интерферометрический отклик (ле-
пестки) на наземно-космических базах. лепестки 
были получены между космическим радиотелес-
копом и всеми наземными РСДб пунктами: рос-
сийскими 32-м телескопами (Светлое, зеленчук-
ская, бадары), украинским 70-м радиотелескопом 
в евпатории (Национальный центр управления и 
испытаний космических средств и Институт ра-
диоастрономии академии наук, Харьков), немец-
ким 100-м телескопом в Эффельсберге (Инсти-
тут радиоастрономии общества Макса Планка). 
Следующим шагом были испытания интерферо-
метра в диапазоне 6 см, которые также оказались 
успешными уже в первом сеансе. На рисунке 5 
показаны сечения лепестка от ядра активной га-
лактики bl lacertae на волне 6 см с украинским 
радиотелескопом в евпатории по результатам на-
блюдений 1 декабря 2011 года. 

Детектирование интерференционного сигнала 
продемонстрировало общую успешную рабо-
ту комплексной системы космос–земля. Всего 
было проведено 19 тестовых интерферометри-
ческих сеансов. На рекордном удалении КА в 
300000 км 25 января 2012 года были проведены 
интерферометрические наблюдения пульсара 
В0950+08 с участием самого крупного радио-
телескопа (диаметр 300-м) в Аресибо (США). 
Интерференционный отклик был обнаружен с 
хорошим отношением сигнал/шум для полного 
сеанса наблюдений длительностью один час. 
большинство интерферометрических наблюде-
ний проводилось в режиме «Н-мазер», но также 
были выполнены успешные сеансы испытаний 
интерферометра в режиме «когерент».

Обработка и интерпретация результатов, по-
лученных на наземно-космическом интерфе-
рометре «Радиоастрон», производится в АКЦ 
ФИАН совместно с другими участниками про-
екта. здесь в первую очередь выполняется крос-
скорреляционная обработка потоков данных, 

записанных на отдельных радиотелескопах 
с плотностью записи 128 или 256 Мбит/сек,  
включая космический сегмент КРт, с помо-
щью созданной в АКЦ ФИАН системы ре-
гистрации rDr-1 и регистратора Mark5 раз-
работки США. Программный FX-коррелятор 
АКЦ построен на базе вычислительного клас-
тера с производительностью 1 тфлоп/сек  
и raiD-системой хранения информации ем-
костью до 220 тбайт. Операционная скорость 
кластера ЦОНИ АКЦ и организованные оптово-
локонные линии связи позволяют принимать по-
ток данных от десяти станций (включая КРт) и, 
соответственно, обрабатывать потоки до 45 фор-
мируемых в эксперименте баз интерферометров.

5.3. Реализация программы научных 
исследований

Наземно-космический радиоинтерферометр 
Радиоастрон работает в четырех диапазонах час-
тот, как указано в таблице 2: 0,327 ГГц (92 см), 
1,665 ГГц (18см), 4,830 ГГц (6 см) и 22,220 ГГц 
(1.35 см). Наличие четырех частотных диапазо-
нов позволяет исследовать различные типы ра-
диоисточников: пульсары – в диапазонах 0,327 и 
1,665 ГГц, мазерные источники ОН – в диапазоне 
1,665 ГГц, мазерные источники в линии водяно-
го пара (Н2О) – в диапазоне 22,220 ГГц, активные 
ядра галактик и квазары – во всех частотных диа-
пазонах. В режиме интерферометра чувствитель-
ность системы двух телескопов пропорциональна 
квадратному корню произведения эффективной 
площади этих телескопов, и, таким образом, со-
четание 10-м КРт со 100-м наземным радиоте-
лескопом становится эквивалентным по чувстви-
тельности системе двух 30-м телескопов. Режим 
интерферометра не позволяет получать результат 
исследования сразу после проведения измерений. 
зарегистрированные на различных радиотелес-
копах научные данные передаются в центр обра-
ботки для первичной корреляции (обнаружения 
интерферометрического отклика). Эта первичная 
корреляция может быть выполнена только после 
высокоточной реконструкции орбиты КА в бал-
листическом центре. Само по себе обнаружение 
интерферометрического отклика еще не является 
желаемым окончательным результатом научно-
го исследования. Для достоверного заключения 
о строении исследуемого объекта необходимы 
многократные наблюдения с различными кон-
фигурациями телескопов и, прежде всего, при 
разных положениях КА аппарата на его орбите. 
Полный набор таких конфигураций может быть 
реализован как минимум в течение одного кален-
дарного года. Стратегия наблюдений состоит в 
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исследовании определенного набора радиоисточ-
ников в течение целого года (а иногда и несколь-
ких лет), после чего всесторонний анализ дает 
возможность сделать обоснованные заключения 
о структуре и физических условиях в изучаемых 
космических объектах. 

Ранняя научная программа «Радиоаст-
рон» курируется АКЦ ФИАН (координатор  
Ю.Ю. Ковалев) и проводится с февраля 2012 
года. международными коллективами ученых, 
сформированными в проекте. К настоящему 
времени (май 2012 года) уже успешно заверше-
ны интерферометрические испытания во всех 
четырех диапазонах частот «Радиоастрон», из-
мерены интерферометрические отклики от пуль-
саров (В0950+08 и В0531+21) и от нескольких 
внегалактических радиоисточников (0212+735, 
0716+714, 0748+126, 0754+100, 2013+370, 
Oj287, 3c345, bl lac и др.). Эти отклики по-
лучены для проекций базы наземно-космичес-
кого интерферометра на картинную плоскость 
исследуемого источника размерами от долей 
до примерно двадцати диаметров земли. таким 
образом, в проекте «Радиоастрон» реализовано 
рекордное угловое разрешение, а достигнутая 
чувствительность позволяет перейти к выполне-
нию полномасштабной программы научных ис-
следований. Подробные результаты этих изме-
рений будут опубликованы в «Астрономическом 
журнале» и в журнале «Астрономия и Астрофи-
зика» (astronomy & astrophysics).

6. Эксперимент «Плазма-Ф»: 
постановка задачи и описание 
эксперимента

Эксперимент «Плазма-Ф» имеет как прагмати-
ческую цель – непрерывный мониторинг пара-
метров плазмы и энергичных частиц межпланет-
ной среды как часть «космической погоды», так 
и исследовательскую – изучение высокочастот-
ной турбулентности этих параметров путем из-
мерений параметров с уникально высоким вре-
менным разрешением.

В состав приборов эксперимента входят:
 - монитор энергичных частиц (ионов и электро-
нов) –  МЭП,

 - быстрый монитор солнечного ветра –  бМСВ,
 - система сбора, записи и обработки  научной 
информации и передачи ее в радиоканал – 
ССНИ-2.
Эти приборы работают непрерывно и переда-

ют свою информацию почти с самого момента 
выхода спутника Спектр-Р на высокоапогейную 
рабочую орбиту. 

Полная информативность эксперимента со-

ставляет около 70 Мбайт в сутки. При этом эк-
сперимент работает в условиях довольно жест-
кого ограничения числа и продолжительности 
сеансов связи с КА.  Это привело к необходи-
мости разработки новых принципов работы сис-
темы сбора научной информации ССНИ-2:
 - постоянная запись всех быстрых измерений в 
достаточно большую память системы ССНИ-2 
(примерно на год работы);

 - запись всех данных в двух видах: «сжатом»  
(примерно в восемь раз) и в «полном» с воз-
можностью раздельного воспроизведения тех 
или других данных;

 - анализ полученных «сжатых» данных и выбор 
для последующего воспроизведения только на-
иболее интересных интервалов «полных» кад-
ров.
Эти принципы весьма хорошо оправдали себя 

в ходе полета КА «Спектр-Р». Активно фукци-
онирующий сегмент «Плазма-Ф» ННК проекта 
«Спектр-Р» (ОНГ ИКИ РАН) регулярно готовит 
циклограммы команд управления (КПИ) для за-
кладки на борт КА и постоянно участвует в про-
ведении научных сеансов связи с КА. При этом 
созданная совместно с ЦуП НПОл линия связи 
с ИКИ РАН надежно обеспечивает получение в 
ИКИ практически в реальном времени научной 
информации с борта КА в сеансах связи, что 
дает существенный выигрыш в оперативности и 
надежности управления экспериментом.

В ИКИ организована экспресс-обработка полу-
чаемых в научных сеансах связи данных прибо-
ров бМСВ и МЭП, позволяющая сразу после се-
анса визуализировать полученные как в режиме 
непосредственной передачи, так и в режиме вос-
произведения данные проведенных измерений.

6.1. Прибор БМСВ
Спектрометр плазмы бМСВ был разработан 

специально для исследования плазмы солнеч-
ного ветра и плазмы магнитослоя с высоким 
и очень высоким  временным разрешением –  
от 3 с до 30 мс.

Работа прибора бМСВ основана на использо-
вании одновременных измерений токов шести 
датчиков – цилиндров Фарадея (ЦФ) с различной 
ориентацией и различной величиной энергии ре-
гистрируемого потока ионов плазмы. Этот набор 
включает в себя три «осевых» датчика, работаю-
щих в режиме сканирования управляющего (за-
пирающего ионы) напряжения и три «отверну-
тых» датчика, регистрирующих проекции на их 
оси полного потока ионов. При этом оси полей 
зрения «осевых» датчиков направлены вдоль 
главной оси прибора бМСВ, а оси «отвернутых» 
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датчиков отклонены на 20 град симметрично 
относительно главной оси прибора. «Осевые» 
датчики предназначены для определения таких 
параметров плазмы, как переносная скорость, 
ионная температура и плотность ионов. «Отвер-
нутые» датчики предназначены для определения 
такого параметра плазмы, как полный поток ио-
нов – его величины и направления.

6.2. Прибор МЭП
Прибор МЭП предназначен для изучения 

энергичной компоненты космической межпла-
нетной и магнитосферной плазмы. В приборе 
МЭП установлено четыре детектора – по два 
для измерений потоков электронов и ионов 
соответственно. Пары ионного и электронно-
го детекторов ориентированы: одна в сторону, 
близкую к Солнцу, вторая – «назад», от Солн-
ца, насколько позволяет конструкция аппарата. 
Электронный детектор включает в себя колли-
матор, фольгу, отсекающую поток ионов, име-
ющих низкую проникающую способность, и 
кремниевый чувствительный элемент, позволя-
ющий измерять энергию электронов в диапазо-
не энергий 40-400 килоэлектронвольт. Детектор 
ионов включает в себя коллиматор, кольцевой 
магнит, отсекающий электроны с энергиями 
до 1 МэВ, и кремниевый чувствительный эле-
мент, позволяющий измерять энергию ионов в 
диапазоне 40-1000 килоэлектронвольт. Детек-
торы имеют относительно большой геометри-
ческий фактор 0,77 ср·см2, что обеспечивает 
высокую чувствительность к малым потокам 
измеряемых частиц. Электронный блок прибо-
ра включает в себя узлы, осуществляющие фор-
мирование импульсного сигнала с детекторов и 
интерфейсы с системами КА (телеметрия, пи-
тание, команды). Описание различных научных 
результатов, полученных с приборами бМСВ 
и МЭП, представлено в следующей статье это-
го выпуска*. Первые результаты эксперимента 
опубликованы в статье (Застенкер Г.Н., Зеле-
ный Л.М. и др., 2011).

Заключение
Миссия «Радиоастрон» пройдя этап станов-

ления и подтверждения своих характеристик, 
вступила в фазу выполнения глубоких научных 
исследований. Служебные системы КА «Спектр-
Р», научные комплексы КРт и « «Плазма-Ф», на-
земный научный комплекс и наземный комплекс 
управления полностью работоспособны и гото-

вы к решению научных задач.
Одновременно первая российская космичес-

кая прецизионная платформа в негерметичном 
исполнении «Навигатор» успешно прошла весь 
комплекс летных испытаний и может быть ре-
комендована для использования в других орби-
тальных проектах.
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Введение
После весьма успешного широкомасштабного 

проекта «Интербол», выполненного ИКИ РАН и 
его кооперацией в 1995-2000 гг. на двух спутни-
ках «Интербол-1, -2» и двух субспутниках «Ма-
гион-4, -5», было решено осуществить более 
скромный плазменно-магнитный (и с регистра-
цией энергичных частиц) эксперимент, который 
мог бы явиться «попутным грузом» на высоко-
апогейном КА. 

таким экспериментом стал эксперимент «Плаз-
ма-Ф» на спутнике «Спектр-Р».

1. Постановка задачи
Эксперимент «Плазма-Ф» имеет как прагма-

тическую цель – непрерывное мониторирова-
ние  параметров плазмы и энергичных частиц 
межпланетной среды (как часть «космической 
погоды»), так и исследовательскую – изучение 
высокочастотной турбулентности этих парамет-
ров путем измерений с уникально  высоким вре-
менным разрешением.

Краткое описание эксперимента «Плазма-Ф», 
состав приборов и орбита спутника «Спектр-
Р» представлены в статье (Артюхов М.И., 
Хартов В.В. и др., 2012). Весьма важно, что вы-
сокоапогейная орбита этого спутника предостав-
ляет большие преимущества для проведения 
длительных (до семи суток) систематических 
измерений в межпланетной среде. Два основных 
прибора этого эксперимента – плазменный спек-
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трометр бМСВ и монитор энергичных частиц 
МЭП работают непрерывно и передают свою 
информацию почти с самого момента выхода 
спутника «Спектр-Р» на высокоапогейную ра-
бочую орбиту. Ниже будут кратко описаны не-
которые результаты измерений этих приборов. 
Отметим, что первые результаты эксперимента 
«Плазма-Ф» уже опубликованы (Застенкер Г.Н., 
Зеленый Л.М., и др., 2011).

2. Некоторые результаты измерений 
прибором МЭП

2.1. Описание
Одной из важных составляющих космической 

межпланетной и магнитосферной плазмы явля-
ется так называемый «энергичный» компонент – 
ионы (в основном протоны) и электроны с энер-
гиями существенно выше средней («тепловой») 
энергии основной массы плазмы. К числу таких 
частиц относятся, например, солнечные косми-
ческие лучи или частицы радиационных поя-
сов земли. Кроме собственно изучения свойств 
околоземного пространства, исследования про-
цессов образования (и ускорения) такой энер-
гичной плазмы важны для астрофизики. Схожие 
процессы (только с более высокими энергиями) 
ответственны за ускорение плазмы в астрофизи-
ческих объектах, о свойствах которых мы можем 
судить только по свойствам достигающего зем-
ли вторичного излучения.

В отечественных космических проектах на-
коплен большой опыт подобных наблюдений. 
Спутник «Спектр-Р» стал удобной платформой 
для реализации специализированного экспери-
мента такого рода для изучения тонкой структу-
ры ускорительных процессов в солнечном вет-
ре, на околоземной ударной волне и во внешней 
магнитосфере.

рисунок 1. Прибор МЭП

В приборе МЭП (рисунок 1) установлено че-
тыре детектора – по два для измерений потоков 
электронов (в диапазоне энергий 40-400 кэВ) и 
ионов (в диапазоне 40-4000 кэВ) соответственно. 
Основные принципы устройства прибора МЭП 
описаны в статье (Артюхов М.И., Хартов В.В. 
и др., 2012).

Как правило, ранее измерения потоков энер-
гичных частиц проводились с накоплением сиг-
нала за время порядка одной минуты. В данном 
же эксперименте реализована схема с временем 
регистрации не хуже 1 секунды и до 32 отсчетов 
в секунду. такое высокое разрешение по време-
ни позволяет получить уникальные результаты.

2.2. Примеры результатов измерений 
прибором МЭП

Исключительно интересные наблюдения были 
проведены прибором МЭП в солнечном ветре 
буквально в первые часы после первого включе-
ния (рисунок 2). 

рисунок 2. Пример возрастания потока ионов с пе-
риодической структурой на фронте

Наблюдается транзиентное возрастание потока 
ионов в диапазоне энергий до 200 КэВ. Это до-
статочно обычное явление, связанное с отраже-
нием и ускорением ионов на квазипараллельной 
ударной волне. Однако, на переднем фронте воз-
растания отчетливо наблюдается периодическая 
структура с характерным временем порядка 20-
30 секунд, что близко к периоду циклотронного 
вращения протона в магнитном поле солнечного 
ветра. Ранее таких явлений зарегистрировано 
не было, в основном, из-за недостаточного вре-
менного разрешения приборов. Подобное на-
блюдение говорит о непосредственной близости 
спутника к месту ускорения протонов, так как в 
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противном случае успевало бы произойти «раз-
мешивание» по фазе вращения.

На рисунке 3 приведен еще один пример на-
блюдений импульса ускорения ионов в солнеч-
ном ветре недалеко от ударной волны. 

рисунок 3. Пример динамического энергетического 
спектра потока ионов

На фоне «обычного» спектра с постепенным 
падением скорости счета с увеличением энергии 
за время порядка 10-20 секунд появляется и ис-
чезает пик ускоренных ионов с энергией поряд-
ка 100 кэВ, сопровождающийся менее заметным 
вторичным пиком на удвоенной энергии. Собы-
тия такого типа были впервые обнаружены по 
данным проекта «Интербол» (прибор «ДОК-2») 
и объяснены как действие единичного акта ус-
корения ионов импульсом электростатического 
поля, возникающим в ходе характерной дина-
мики околоземной ударной волны. При этом 
главный пик создается протонами, а пик на уд-
военной энергии – альфа-частицами, ускорение 
которых вдвое эффективнее из-за удвоенного 
электрического заряда. В целом измерения МЭП 
за счет высокого временного разрешения позво-
лят в данном случае детально исследовать вре-
менную динамику такого процесса ускорения.

3. Некоторые результаты измерений  
прибором БМСВ

Работа прибора бМСВ основана на использо-
вании одновременных измерений токов шести 
датчиков – цилиндров Фарадея с различной ори-
ентацией и различной величиной энергии регис-
трируемого потока ионов плазмы (рисунок 4). 
Именно применение в качестве датчиков цилин-
дров Фарадея позволяет проводить абсолютные 
измерения плотности плазмы с очень высоким 
временным разрешением (до 30 мс).

рисунок 4. Прибор бМСВ

Описание устройства прибора бМСВ кратко 
дано в статье (Артюхов М.И., Хартов В.В. и др., 
2012), а изложение методики измерений пара-
метров плазмы с помощью этого прибора можно 
найти в статьях (Safrankova J., Nemecek Z. et al., 
2008; Застенкер Г.Н., Федоров А.О. и др., 2000).

3.1. Мониторинг
Результаты прибора бМСВ как монитора меж-

планетной плазмы показаны на примере регист-
рации параметров солнечного ветра – перенос-
ной скорости, плотности и температуры ионов в 
событии  26 сентября 2011 г. с временным разре-
шением в 3 секунды (рисунок 5).

В данном интервале наш прибор зарегистри-
ровал приход к КА «Спектр-Р» межпланетной 
ударной волны (МуВ) в момент, указанный 
стрелкой на шкале времени. Приход МуВ со-
провождается резким ростом плотности (от 22 
до 58 см-3), скорости (от 360 до 470 км/с)  и тем-
пературы (от 7 до 32 эВ).

Далее скорость и температура сохраняют свои 
весьма высокие значения в течение 2.5 часов, а 
плотность постепенно падает до 18-20 см-3 (ри-
сунок 5).

Представляет интерес приведенное на графике 
сравнение показаний прибора бМСВ с данны-
ми прибора sWe на КА WinD, сдвинутыми на 
время движения МуВ между этими аппаратами. 
Видно, что значения плотности и температуры 
на разных КА совпадают весьма хорошо, за ис-
ключением лишь отдельных моментов. Иначе об-
стоит дело с сопоставлением плотности ионов –  
видно, что при хорошем совпадении в среднем 
и сходстве структур значения плотности по дан-
ным двух КА временами заметно расходятся. 
Имея в виду, что эти два КА раздвинуты по оси 
Oy (перпендикулярной линии Солнце–земля) 
на 122 re, т.е. примерно на 800 тыс. км, это об-
стоятельство может быть интерпретировано как 
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свидетельство наличия достаточно больших 
локальных неоднородностей плотности в теле 
межпланетного возмущения.

3.2. Фронт межпланетной ударной 
волны 

Очень высокое временное разрешение изме-
рений прибора бМСВ позволяет оценить дли-
тельность фронта МуВ. На рисунке 6 показан 
временной ход потока ионов на 14 секундном 
интервале вокруг фронта, измеренный с разре-
шением 30 мс. 

рисунок 6. Детальная развертка фронта межпланет-
ной ударной волны

Видно, что фронт в целом имеет очень малую 
продолжительность всего 0.9 с. Примечательно, 
что  на этом интервале изменение потока ионов 
обнаруживает сильно немонотонный характер – 
сначала увеличение в течение примерно 0.16 с, 

рисунок 5. Параметры солнечного ветра после прихода межпланетной ударной волны (отмечено стрелкой)

затем резкий и глубокий спад  в течение около 
0.2 с, сменяющийся большим ростом в течение 
примерно 0.3 с. Представляется, что такая слож-
ная знакопеременная структура фронта МуВ 
найдена впервые. Отметим, что за фронтом на-
блюдаются большие осцилляции потока, замет-
но превышающие по амплитуде аналогичные 
вариации перед фронтом. 

3.3. «Струйность» потока солнечного 
ветра

Примером постоянно существующих быстрых 
вариаций параметров солнечного ветра являют-
ся наблюдения с высоким разрешением измене-
ний вектора потока ионов – величины и направ-
ления.

На рисунке 7 приведены такие измерения для 
наблюдения  14.08.2011 г. в течение 25-секунд-
ного интервала  (точки  поставлены через 30 мс). 

Видно изменение величины потока ионов при-
мерно на 10% за время всего лишь 0.3-0.5 с и 
множество более мелких (примерно на 5%), 
но очень быстрых изменений – всего лишь за  
0.1-0.2 с. Кроме того, видны  более медленные, 
но достаточно большие по амплитуде вариации 
углов потока (полярного – от долей градуса до 
одного градуса) и азимутального (от нескольких 
до 10 градусов) за доли или за единицы секунд. 
Эти наблюдения показывают, что поток солнеч-
ного ветра на самом деле не является однород-
ным, как предполагалось ранее, а состоит из 
множества отдельных мелких «струек», разли-
чающихся и по амплитуде, и по направлению. 
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близкой аналогией здесь может служить поток 
воды из садовой лейки. Вероятно, такая «струй-
ность» солнечного ветра отражает локальные 
неоднородности условий в его источнике, т.е. в 
солнечной короне.

3.4. Двухмасштабность спектров 
вариаций

На рисунке 8 показаны частотные спектры 
вариаций потока ионов (величины и полярного 
угла) на том же  временном интервале, который 
представлен на рисунке 7. Видно, что эти спек-
тры в широком диапазоне 0.08÷10 Гц являются 
спадающими и состоят из двух ветвей – более 
пологой низкочастотной (примерно до 1-2 Гц и 
более крутой высокочастотной (в области более 
1 Гц). Отметим, что такие спектры являются 
типичными для большинства наших измерений 
потока солнечного ветра с высоким временным 
разрешением.

такая двухмасштабность измеренных часто-
тных спектров дает возможность впервые полу-
чить по параметрам плазмы экспериментальное 
подтверждение гипотезы о мультимасштабном 
струйном характере течения солнечного ветра. 
Как видно из рисунка 8, в солнечном ветре од-
новременно существуют как крупные струи с 
частотой вариаций 0.1-1 Гц, так и более мелкие 
струйки с частотой в пределах 1-10 Гц. такая 
картина отражает, очевидно, сложный мульти-
фрактальный характер источников солнечного 

ветра в короне Солнца, рассмотренный, в част-
ности, в теоретической работе (Milovanov A.V., 
Zelenyi L.M., 1999).

Интересным представляется и различие в на-
блюдаемых спектрах величины потока и его по-
лярного угла. В области низких частот амплиту-
да флуктуаций полярного угла потока спадает с 
ростом частоты быстрее, чем амплитуда флук-
туаций величины потока. А в области высоких 
частот амплитуда флуктуаций угла почти на два 
порядка ниже, чем для величины потока, что ка-
чественно было отмечено при обсуждении ри-
сунка 7 – направление потока меняется заметно 
медленнее, чем его величина. Эти особенности 
впервые обнаружены в нашем эксперименте.

3.5. Содержание ионов гелия в 
солнечном ветре

Хотя в приборе бМСВ отсутствует масс-анализ 
ионов, тем не менее, имеется возможность быс-
трой регистрации этим прибором ионов he++  в 
солнечном ветре на основе анализа потока ионов 
по величине их энергии на единицу заряда.

Пример такого наблюдения приведен на рисун-
ке 9. 

здесь на нижней панели рисунка показана 
энергоспектрограмма потока ионов, постро-
енная для 9 часового интервала 28.09.2011 г. с 
разрешением 3 с на основе дифференциальных 
энергетических спектров ионов.  На этой спек-
трограмме очень наглядно видно разделение 
потока ионов по величине их энергии на заряд 
на две компоненты – протонную (соответствен-
но, красно- желто- зеленая полоска), имеющую 
среднюю энергию на заряд около 1300 эВ, и ге-

рисунок 7. Пример быстрых вариаций величины 
и направления потока ионов солнечного ветра

рисунок 8. Пример частотных спектров вариаций 
величины и полярного угла потока ионов

ЭКСПеРИМеНТ «ПлАзМА-Ф» – ПеРВые РезульТАТы РАбоТы 
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лиевую (соответственно серо-сине-голубая по-
лоска), имеющую энергию на заряд в два раза 
больше – около 2600 эВ. Это означает, что пе-
реносные скорости этих компонент с хорошей 
точностью совпадают и составляют примерно 
500 км/с.

На верхней панели рисунка 9 показан вычис-
ленный по данным этой энергоспектрограммы 
временной ход относительного содержания ио-
нов he++, т.е. отношения na/np для всего рас-
сматриваемого интервала. На этом интервале 
содержание ионов гелия оказывается весьма вы-
соким и изменяется в довольно широких преде-
лах – от 4% до 12%. Обращает на себя внимание 
то, что, вопреки ожиданию содержание ионов 
гелия в солнечном ветре испытывает постоян-
ные быстрые и большие вариации даже в секун-
дном диапазоне (см., например, рост с 8 до 11% 
за 3 с около 6.20 ut и много других подобных 
мест). такое наблюдение изменчивости содер-
жания гелия в солнечном ветре осуществлено 
впервые. Нам представляется, что такая быстрая 
изменчивость свидетельствует о сильной мелко-
масштабной неоднородной слоистости (или зер-
нистости) солнечной короны.

Заключение
На основе анализа первых результатов измере-

ний в эксперименте «Плазма-Ф» на КА «Спектр-
Р» показано, что этот эксперимент успешно 
решает задачи мониторирования параметров 

межпланетной среды и верхней магнитосферы 
земли и исследования их турбулентности в се-
кундном и субсекундном диапазонах.

Авторы благодарят многочисленных участни-
ков работ по созданию приборов бМСВ и МЭП, 
по их разнообразным испытаниям (в ИКИ РАН 
и в НПО им. С.А. лавочкина) и по обеспечению 
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Наиболее важным вопросом создания  
промышленной космической солнечной  
электростанции (КСЭС) является проведение 
демонстрационных космических испытаний 
прототипов основных систем такой  
электростанции. В статье дается анализ 
структуры такой демонстрационной  
космической электростанции.
Ключевые слова: космос;  
солнечная энергетика;  
аэростат;  
лазер;  
фотопреобразователь.

The most important issue of the  
space solar power plant (SSPP)  
development is demonstration space testing of 
prototypes of the main systems of  
such power plant. The article gives analysis of 
structure of the  
demo space power plant.
Key words:  
space;  
solar power engineering;  
balloon;  
laser;  
photo-converter.

Введение
Разработка проектов космических солнечных 

электростанций является актуальной задачей 
современной энергетики как из-за возрастаю-
щих потребностей современной цивилизации, 
так и отрицательных экологических последс-
твий использования ископаемых природных ре-
сурсов (Mankis Y.C., 2009).

Работы в области КСЭС проводятся в крупных 
промышленных странах, таких, как США, Япо-
ния, еС, Китай, а также в Канаде, Индии, Индо-
незии (Материалы 62 конгресса, 2011).

Основные направления этих работ можно 
структурировать следующим образом:
 - поиск оптимальных концепций КСЭС;
 - разработка наиболее важных систем КСЭС: 

фотопреобразователей с высоким КПД, сверх-
легких конструкций, высокоэффективных 

СВч-генераторов и лазерных излучателей;
 - проведение наземных экспериментов  по пе-

редаче мощности в виде лазерного или микро-
волнового излучения.
Однако все организации, участвующие в раз-

работке КСЭС, считают, что ключевым момен-
том таких разработок является проведение де-
монстрационного космического эксперимента с 
параметрами, максимально приближенными к 
будущим космическим электростанциям.

Анализ структуры такой демонстрационной 
КСЭС является целью данной статьи.

Прежде всего рассмотрим основные техничес-
кие требования к демонстрационным КСЭС:
 - использование существующих ракет-носите-

лей (РН);
 - применение имеющихся спутниковых плат-
форм, обеспечивающих ориентацию с макси-
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мальной точностью;
 - создание трансформируемой конструкции 

фотоизлучающих модулей, имеющих мак-
симальные размеры для размещения их под 
обтекателем РН и с целью получения макси-
мальной мощности;

 - использование имеющихся зеркальных сис-
тем (применяемых для дистанционного зон-
дирования и лазерной космической связи) для 
дистанционной передачи энергии на землю.
Достижения современной оптико-электронной 

техники в области фотопреобразователей сол-
нечного и лазерного излучения, а также в облас-
ти лазерных генераторов (в первую очередь эф-
фективность и мощность) позволяют уже сейчас 
проектировать демонстрационную КСЭС с пара-
метрами для практического использования. На 
рисунке 1 показана диаграмма конечного КПД 
космической солнечной электростанции по срав-
нению с первоначальными проектами 1980-х  
годов.

Надо учитывать, что наземные фотопреобра-
зователи будут работать в двойном режиме: по-
мимо преобразования лазерного излучения, они 
также будут работать в режиме преобразования 
прямого солнечного излучения, что увеличивает 
КПД всей системы до 50% и выше.

большой прогресс имеется в развитии лазер-
ных генераторов, особенно волоконных лазеров, 
излучающих в области 0,8-2 мкм с высоким КПД 
(до 70%) и высоким уровнем мощности: через 
световод диаметром 250 мкм передают до 100 кВт  
мощности, при малых массогабаритных пара-
метрах самого лазера. С учетом длины волны 
можно создавать приемные устройства на зем-
ле, фотопреобразующие лазерное излучение, не-
больших размеров (десятки метров), что на 3÷4 

порядка меньше, чем при использовании мик-
роволнового излучения (десятки километров). 
такие возможности лазеров позволяют плани-
ровать их использование в качестве канала пере-
дачи энергии в демонстрационной космической 
солнечной электростанции. 

В данной статье предлагается структура де-
монстрационной КСЭС на основе изложенных 
ранее технических требований и применения 
лазерного канала передачи энергии (Сысоев В.К. 
и др., 2011).

1. Демонстрационная космическая 
солнечная электростанция

Предлагается построить демонстрационную 
КСЭС из следующих компонентов:
1. Космический сегмент на основе имеющих-
ся спутниковых платформ («Навигатор») и РН 
(«Союз»). Существенно новым элементом являют-
ся автономные панели фотоизлучающих модулей, 
предназначение которых – преобразование солнеч-
ного излучения фотопреобразователями в электро-
энергию, накопление и использование её для на-
качки волоконных лазеров. Излучение волоконных 
лазеров через световоды суммируется на управляе-
мой зеркальной системе, размещенной на базовом 
модуле, для передачи собранной энергии на землю.
2. Наземный сегмент, где в качестве носителя 
(приемной фотопреобразовательной станции) 
предлагается использовать привязной аэростат. 
Получаемая из космоса энергия передается на 
землю с помощью трос-кабеля. 

Схема такой электростанции показана на ри-
сунке 2.

рисунок 2. Демонстрационная КСЭСрисунок 1. Эффективность КСЭС
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Особенности приемной станции:
 - использование двух источников энергии для 
фотопреобразователей (лазерное и солнечное 
излучение), что позволяет увеличить общую 
эффективность электростанции;

 - использование лазерного излучения с длиной 
волны сильно поглощаемого гидроксилом, но 
расположение фото-преобразователей выше 
облачности позволит увеличить экологичес-
кую безопасность;

 - фотопреобразователи будут работать с высоким 
напряжением, что позволит минимальными 
средствами увеличить напряжение до 1÷3 кВ 
для передачи тока по трос-кабелю на землю;

 - наличие в сервисной системе аэростата сиг-
нального лазерного излучателя, предназначен-
ного для решения двух задач:
а) точного наведения зеркальной системы КА; 
б) анализа оптических свойств трассы переда-

чи энергии.
На рисунке 3 показана общая функциональная 

схема КСЭС. Основная особенность космичес-
кого сегмента – автономные фотоизлучающие 
модули трансформируются в конструкцию, раз-
мещаемую под обтекателем РН. такие фотоиз-
лучающие модули в электрическом и тепловом 
интерфейсе независимы от систем базового мо-
дуля (бМ) спутниковой платформы. Информа-
ция о состоянии фотоизлучающего модуля будет 
передаваться на бМ по радиоканалу, использую-
щему стандарты Wi-Fi, это позволяет увеличить 
надежность всей космической электростанции.

Важнейшей системой космического сегмента 

рисунок 3. Функциональная КСЭС

КСЭС является автономный фотоизлучающий 
модуль. В конструкции такого модуля заложены 
следующие требования:
 - конструкция должна иметь размеры, позво-
ляющие укладывать её под имеющийся об-
текатель. толщина фотоизлучающего модуля 
должна быть минимальной, чтобы укладка па-
кета таких модулей под обтекатель была мак-
симальной, чтобы получить максимальную 
площадь фотопреобразователей в развернутой 
конструкции фотоизлучающих модулей;

 - одна сторона конструкции состоит из высоко-
эффективных фотопреобразователей, а проти-
воположная сторона - из высокоэффективного 
радиатора. В пространстве этой конструкции 
(рисунок 4) будут расположены: система управ-
ления, система накопителей (суперконденсато-
ры), распределенная система светодиодной на-
качки волоконных лазеров, волоконные лазеры, 
система датчиков, устройство связи с бМ.
Подробная функциональная схема такого мо-

дуля показана на рисунке 5. Одной из ключе-
вых проблем такого модуля является обеспече-
ние теплового режима модуля, так как рабочий 
температурный режим не может превышать 
диапазон −60…+80°С. Как показали тепловые 
расчеты, обеспечить соответствующий тепловой 
режим возможно в первую очередь оптимизаци-
ей геометрии расположения оптико-электрон-
ных блоков, за счет распределенной светодиод-
ной накачки волоконных лазеров.

Выбор рабочей орбиты для демонстрационно-
го космического эксперимента будет обусловлен 

АНАлИз СТРуКТуРы ДеМоНСТРАцИоННой КоСМИЧеСКой ЭлеКТРоСТАНцИИ
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следующими условиями:
 - небольшие высоты передачи энергии, чтобы не 
создавать больших зеркальных систем и обес-
печить необходимую точность наведения ла-
зерного канала передачи энергии;

 - достаточно большое время пролета над назем-
ной фотоприемной площадкой (аэростатом). 
таким требованиям соответствует высокоэл-

липтическая орбита типа «Молния». Конечно, 
сложность управления спутником при такой ор-
бите значительно выше, чем при расположении 
его на геостационарной орбите, но отработка 
технологии управления на высокоэллиптичес-
кой орбите позволит решить проблемы для буду-
щих промышленных КСЭС. 

Рассмотрим компоновку демонстрационной 
КСЭС, при вертикальной укладке панелей фотоиз-
лучающих модулей под обтекателем (рисунок 6).

Корпус спутника представляет собой в нижней 

рисунок 4. Конструкция фотоизлучающей панели

рисунок 5. Функциональная схема автономной фотоизлучающей панели

части шестигранник, в котором помещен апо-
гейный двигатель. Вокруг корпуса спутника и 
центральной фермы уложены две панели. Свер-
ху и снизу пакет створок панелей фиксированы 
нижней и верхней фермами, которые отделяют-
ся после выведения спутника на рабочую орби-
ту перед раскрытием панелей электростанции 
в рабочее положение. Схема укладки панелей 
представлена на рисунке 6а. Электростанция со-
стоит из двух панелей. Каждая панель состоит 
из четырех блоков. Каждый блок состоит из трех 
основных створок. На каждой из основных ство-
рок по две дополнительных створки. Раскрытие 
панелей происходит после приведения силовых 
гироскопов в рабочее состояние. Начиная от пе-
риферийного блока, сначала разворачиваются 
основные створки, после срабатывания фикса-
торов открываются дополнительные створки. 
На рисунке 6б представлен общий вид демонс-
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трационной космической электростанции после 
полного раскрытия панелей.

Площадь панелей электростанции – около  
340 м2. Представленная на этих рисунках схема 
соответствует возможности размещения в су-
ществующей модели обтекателя. Однако если 
представить другие модели обтекателей, то вы-
сота их цилиндрической части может достиг-
нуть 9,5 м. В этом случае площадь панелей элек-
тростанции может достичь 500 м2.

таблица 1 показывает примерный массовый 
баланс такой электростанции.

2. Программа проведения 
демонстрационного эксперимента 

К числу особенностей проведения демонстра-
ционного эксперимента, помимо стандартных 
процедур, относятся:
 - выведение на орбиту демонстрационной 
КСЭС;

 - раскрытие панели фотоизлучающих модулей;
 - запуск на рабочую высоту аэростатной стан-
ции.

наименование масса, кг примечание

панель фотоизлучающих 
модулей 2600

конструкция, фотоэлектрические преобразователи, 
накопители, волоконные лазеры, системы управления, 

зеркальная система.

космический модуль 1500 конструкция, система управления, двигательная  
система, сервисная система.

космический аппарат  
полностью заправленный 4500

таблица 1 – Массовая сводка демонстрационной космической электростанции

Кроме этого, необходимо выполнить операции, 
которые ранее не проводились в космических эк-
спериментах:
 - организация высокоточного наведения лазер-
ного канала передачи энергии на аэростатную 
фотоприемную площадку; 

 - проведение работ по передаче максимальной 
лазерной мощности с максимальной эффек-
тивностью.
задачу наведения канала передачи энергии на 

фотопреобразователи аэростата можно разде-
лить на две части:
 - управление угловым движением спутника;
 - наведение канала передачи энергии  с помо-
щью управляемой зеркальной системы в на-
правлении принятого луча сигнального лазера 
с аэростатной станции. 
Кроме того, система управления спутника 

должна обеспечить наведение фотопреобразова-
телей на Солнце с точностью ±20. С учетом того, 
что система наведения луча передачи энергии 
имеет возможность изменять направление лазер-
ного луча в диапазоне ±300, задача выполнения 
требования наведения фотопреобразователей на 
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                                                             а                                                                  б

а – схема укладки под обтекателем; 
б – полное раскрытие.
рисунок 6. Схема укладки и раскрытия панелей
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Солнце для системы управления спутником ста-
новится определяющей.

3. Система управления угловым 
движением спутника

При проектировании спутника необходимо ре-
шить три крупные технические задачи:
 - во-первых, провести выбор исполнительных 
органов системы управления угловым движе-
нием спутника;

 - во-вторых, обеспечить устойчивость углового 
движения спутника в условиях, по-видимому, 
низкой частоты упругих колебаний солнечных 
панелей фотоизлучающих модулей;

 - в-третьих, произвести выбор режимов ориен-
тации и необходимого приборного состава из-
мерительных средств.
Для получения достаточной электроэнергии 

при выполнении целевой задачи спутника не-
обходимо ориентировать нормаль к плоскости 
солнечных панелей на центр Солнца и стабили-
зировать ее относительно этого направления с 
точностью не хуже 2 град. Это требование ука-
зывает на необходимость использования режима 
постоянной солнечной ориентации в процессе 
выполнения целевой задачи спутника.

большая площадь солнечных панелей (от 270 
до 500 м2) влечет за собой не только значитель-
ные моменты инерции спутника, но и большую 
их разность между связанными осями спутника. 
Для анализа условий полета их значения по трем 
связанным осям спутника приняты по предвари-
тельному расчету равными от 20000 кгм2 по од-
ной оси до 146000 и 160000 кгм2 - по двум другим 
осям соответственно. Столь значительная разни-
ца моментов инерции создает и значительные 
гравитационные возмущающие моменты. Мак-

рисунок 7. Функциональная схема наземного комплекса управления КСЭС

симум этих моментов действует по оси промежу-
точного момента инерции и достигает 0,25 Нм.  
Несколько меньшие уровни моментов действуют 
относительно оси максимального момента инер-
ции – 0,2 Нм, а их наименьшие значения – по оси 
минимального момента инерции – 0,025 Нм.

Целесообразно высокоточное управление уг-
ловым движением осуществлять на этапе пере-
дачи энергии, т.е. на низких высотах, с помощью 
силовых гироскопов, а их «разгрузку», снижение 
накопленного кинетического момента, осущест-
влять с помощью магнитной системы разгрузки. 
Кинетический момент системы силовых гирос-
копов желательно иметь не менее импульса гра-
витационных моментов на любом витке орбиты. 
такая система должна состоять из четырех  си-
ловых гироскопов с кинетическим моментом по-
рядка 200 … 250 Нмс каждый.

Сочетание системы силовых гироскопов, маг-
нитной системы их «разгрузки» наряду с ис-
пользованием магнитометров, высокоточных 
звездных приборов ориентации и датчиков уг-
ловой скорости позволяет стабилизировать свя-
занные оси КА в инерциальном пространстве с 
малыми угловыми скоростями порядка 0,0001 … 
0,001 град/с, создавая тем самым минимальное 
воздействие на наведение зеркальной системы 
при передаче лазерного излучения на наземную 
фотоприемную площадку. Кроме того, малые 
значения угловых ускорений от силовых гирос-
копов будут способствовать слабому возбужде-
нию упругих колебаний солнечных панелей фо-
тоизлучающих модулей.

Все процессы управления спутника находят-
ся под контролем бортового вычислительного 
комплекса (бВК). бВК обеспечивает информа-
ционную связь с приборами управления, испол-
нительными органами, радиотелеметрической 
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системой, решение вычислительных и логи-
ческих задач, диагностику состояния бортовых 
приборов; принимает решение по парированию 
ситуаций, связанных с отказами приборов и, при 
необходимости, производит их переключение.

Центр управления демонстрационной КСЭС 
(рисунок 7) предназначен для:
 - обработки данных, получаемых с сервисного 
модуля аэростата, о характеристиках прини-
маемого лазерного сигнала, состоянии фо-
топреобразователя лазерного излучения, ха-
рактеристиках оптической трассы и точности 
наведения зеркальной системы;

 - обработки данных о параметрах космической 
электростанции, получаемых со спутника; 

 - формирования программы проведения работы 
демонстрационной КСЭС;

 - обеспечения безопасности прохождения лазер-
ного канала передачи энергии.

Заключение
Создание демонстрационной КСЭС требует 

проведения большого комплекса опытно-конс-
трукторских работ, структурная схема элект-
ростанции (рисунок 8) показывает, основные 
и наиболее затратные ее системы: платформа 
«Навигатор», РН «Союз» или «Протон», разгон-
ный блок «Фрегат», аэростатная платформа «Ав-
гур», волоконные лазеры НтО «ИРЭ-Полюс» –  
являются наиболее продвинутыми в мире, они 
уже существуют и требуют только адаптации. 

Конечно к данному проекту, потребуется раз-
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работка совершенно новых систем, таких, как 
фотоизлучающие модули, фотопреобразователи 
на аэростате и т.д. 

В рамках НИР П775ФЦП «Научно-педагогичес-
кие кадры инновационной России по 2009-2013» 
авторами статьи установлено, что возможно 
создание электростанции такого типа в 5 - 
7-летний срок.

В ходе работ по созданию такой электростанции 
будут проведены летные испытания демонстраци-
онной КСЭС и получена дееспособная гибридная 
солнечная аэростатно-космическая электростан-
ция. Демонстрационный эксперимент в условиях 
реального космического пространства необходи-
мо рассматривать как важнейшее звено в подго-
товке создания будущих промышленных КСЭС, 
поскольку только он может подтвердить правиль-
ность принятых в результате теоретических ис-
следований и наземных испытаний решений.
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The results of designings of  
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В статье приводятся результаты  
разработок пиротехнических временных  
устройств, снаряженных быстро- и  
медленногорящими малогазовыми составами 
нового поколения. Устройства обеспечивают 
широкий диапазон временных интервалов –  
от единиц миллисекунд до десятков минут, 
обладают высокой стойкостью к факторам 
старта и космического полета.
Ключевые слова:  
пиротехнические временные устройства;  
системы пироавтоматики;  
малогазовые составы;  
скорость горения;  
точность действия.

Пиротехнические временные устройства – 
ПВу (называемые также пиротехническими 
замедлителями или пиротехническими тайме-
рами) служат для создания необходимых вре-
менных интервалов (замедлений, задержек), 
обеспечивающих заданную последовательность 
работы элементов огневых или взрывных цепей. 
ПВу традиционно применяется в боеприпасах, 
пиротехнических средствах, системах пироав-
томатики различного назначения, а также в про-
мышленных средствах инициирования (Средс-
тва поражения и боеприпасы, 2008; Hardt A.P., 
2001; Энергетические конденсированные систе-
мы, 1999;  Граевский М.М., 2000). 

Необходимые замедления или временные за-
держки при работе ПВу обеспечиваются вре-

менем горения зарядов замедлительных пи-
ротехнических составов. Время работы ПВу 
определяется отношением длины замедлитель-
ного заряда к средней линейной скорости его 
горения. запуск ПВу может производиться от 
любого средства инициирования (капсюль-вос-
пламенитель накольного, ударного или фрикцион- 
ного типов, электровоспламенитель и др.), а так-
же от огневого или детонационного импульсов 
предыдущих элементов огневой цепи.

Несмотря на интенсивное развитие взрыва-
тельных устройств, средств инициирования и 
пироавтоматики с элементами микроэлектрон-
ной техники, обеспечивающими необходимые 
временные задержки и последовательность 
(программу) работы устройств,  ПВу  не только 
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не утратили своего значения, но и находят новые 
области применения в перспективных образцах 
различных отраслей техники. Это обусловлено 
рядом преимуществ ПВу перед временными ус-
тройствами других типов, применяемых, в том 
числе, в космической технике, что позволяет 
рассматривать ПВу нового поколения в качес-
тве перспективных для применения в системах 
пироавтоматики космических аппаратов.

Известно, что одной из сложных проблем, воз-
никающих при проектировании КА, особенно 
малых, с учетом их габаритов, массы, условий 
автономного функционирования, является огра-
ниченность бортовых энергоресурсов. Команд-
но-исполнительные системы, построенные по 
традиционной схеме, включающей, как прави-
ло, командно-управляющий блок, бортовой ис-
точник электрического тока, электропроводную 
систему коммуникации, электромеханические, 
электромагнитные, пиротехнические, взрыв-
ные или другие исполнительные устройства, в 
некоторых космических аппаратах применить 
невозможно. Наиболее часто причиной, затруд-
няющей применение таких схем, является невоз-
можность размещения источника тока на авто-
номном объекте из-за его относительно больших 
габаритов и массы, а также недостаточно надеж-
ной работы  в условиях значительных перегру-
зок и низких температур. Другими причинами, 
кроме жестких габаритных и весовых ограни-
чений, являются: необходимость обеспечения 
длительной сохраняемости объекта при воз-
действии комплекса неблагоприятных факторов, 
электромагнитная несовместимость с другими 
электро- и радиосистемами, воздействие на объ-
екты ионизирующих излучений и других  (Де-
мьяненко Д.Б., Дудырев А.С., Ефанов В.В., 1994; 
Демьяненко Д.Б., Дудырев А.С., 2003; Демьянен-
ко Д.Б., Дудырев А.С., Ефанов В.В., 2007). В тоже 
время пиротехнические временные устройства 
нового поколения:
 - не требуют для своей работы бортового источ-
ника электрического питания;

 - легко интегрируются в огневые или взрывные 
цепи систем пироавтоматики и не нуждают-
ся (в отличие от временных устройств других 
типов) в дополнительных устройствах как для 
своего задействования, так и для приведения 
в действие последующих элементов огневых 
или детонационных цепей; 

 - нечувствительны к электромагнитным излуче-
ниям, в т.ч. к мощным электромагнитным им-
пульсам; проблемы электромагнитной совмес-
тимости для ПВу не существует;

 - обладают высокой надежностью, стойкостью 
к виброударным воздействиям и высокой (до  

106 рад и более) радиационной стойкостью; 
 - могут эксплуатироваться в широком темпера-
турном (от минус 100 до плюс 2500С) диапазо-
не, недоступном для большинства временных 
устройств других типов, и не требуют термо-
статирования;

 - способны к длительному (20 и более лет) хра-
нению без изменения характеристик и не нуж-
даются во время хранения в обслуживании и 
регламентных проверках;

 - компактны, имеют малый вес и относительно 
дешевы.
Для применения в космической технике пиротех-

нические таймеры должны выполняться обтюри-
рованными (без выхода продуктов сгорания в окру-
жающую среду). Герметизация пиротехнического 
временного устройства, с одной стороны, позволя-
ет избежать влияния на скорость и время горения 
замедлителя внешнего давления, а с другой –  
предотвращает попадание продуктов сгорания за-
медлительных составов в отсеки космического ап-
парата. Для снаряжения герметизированных ПВу 
могут применяться только малогазовые замедли-
тельные составы (МзС). Следует отметить, что в 
условиях герметизированного замедлительного 
устройства к устойчивому горению с неизменной 
скоростью способен ограниченный круг МзС, так 
как у большинства известных отечественных и за-
рубежных замедлительных составов в условиях 
отсутствия оттока газов скорость горения прогрес-
сивно и многократно возрастает по длине замедли-
теля. Это обстоятельство было  одной из причин, 
существенно сдерживающих применение ПВу в 
космической технике.

Эффективность действия средств пироавто-
матики  во многом определяется точностью 
временных устройств. По точности действия 
ПВу уступают электронным, механическим 
и электромеханическим временным устройс-
твам. Отклонение временных параметров от 
номинальных значений у ПВу при одной и 
той же номинальной температуре, как пра-
вило, не превышает 1,5-3%. Однако с учетом 
изменения скорости горения пиротехничес-
кого заряда ПВу при изменении начальной 
температуры это отклонение у применяемых 
МзС может достигать 20 и более процентов (в 
диапазоне температур ±60°С). При этом следует 
отметить, что такие характеристики МзС, как 
линейная скорость горения и ее зависимость 
от температуры, существенно зависят от 
параметров конструкции ПВу, в котором 
применяются. Наиболее важными параметрами 
конструкции ПВу, влияющими на точность их 
действия, наряду со свойствами МзС являются 
диаметр и длина замедлительного заряда, 

ПИРоТехНИЧеСКИе ВРеМеННые уСТРойСТВА Для объеКТоВ КоСМИЧеСКой ТехНИКИ
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свойства инициатора (воспламенителя) и 
концевого заряда, а также условия теплообмена 
при горении заряда замедлителя. Оптимизация 
этих параметров при разработке ПВу, создание 
новых эффективных МзС позволят существенно 
повысить точность действия ПВу.

Различные конструкции обтюрированных 
ПВу, применение которых возможно в косми-
ческой технике, показаны на рисунках 1-4.

заданная последовательность (программа) ра-
боты системы пироавтоматики может быть обес-
печена программно-временным устройством, 
которое выдает в заданной последовательности 
необходимое количество команд в виде огневых 
импульсов. Один из вариантов программно-вре-
менного устройства модульного типа показан на 
рисунке 1.

1 – узел иницирования; 
2 – разветвитель; 
3 – содержатель замедлительных модулей; 
4 – огневод.
рисунок 1. Пиротехническое программно-времен-
ное устройство модульного типа

Програмно-временное устройство может вы-
давать огневые команды с интервалами от 0,01 с  
и с общей длительностью программы до 600 и 
более секунд. точность выдачи команд при лю-
бой начальной температуре в диапазоне от плюс 
600С до минус 600С – не хуже 2%, а с учетом тем-
пературной зависимости в указанном диапазоне –  
не хуже ±10%.

устройство снаряжено набором замедлитель-
ных модулей (зМ), смонтированных в трубча-
тых содержателях 3, которые обеспечивают за-
данные временные интервалы, а также передачу 
огневых импульсов между собой и в разветви-
телях 2 за счет огневого форса. К разветвителям 
монтируются огневоды 4 или огнепроводные 
шнуры, которые транслируют огневые сигналы 
к исполнительным или другим устройствам сис-
темы пироавтоматики.

замедлительные модули (рисунок 2) представ-
ляют собой стальные втулки (колпачки) с наруж-
ным диаметром 6,2 мм и высотой от 10 до 50 мм, 
в которые запрессованы МзС, воспламенитель-

ный и, при необходимости, концевой заряды. 
Концевой заряд обеспечивает выходной огневой 
импульс зМ и может также служить при исполь-
зовании специальных пиротехнических соста-
вов для образования газообразных продуктов 
сгорания – рабочих тел для пиромеханических 
устройств поршневого типа, осуществления пе-
рехода от горения к детонации, замыкания элек-
троконтактов электропроводными продуктами 
сгорания и т.д.

рисунок 2. замедлительные модули

1 – шлаковая пробка; 
2 – шлаки МзС; 
3 – корпус зМ.
рисунок 3. замедлительный модуль со шлаковой 
герметизирующей пробкой после испытаний

замедлительные модули могут применять-
ся как в составе программно-временных, так и 
других устройств. Для инициирования и герме-
тизации зМ применяется специальный воспла-
менительный состав, образующий после своего 
горения стеклообразную газонепроницаемую 
шлаковую пробку (рисунок 3), способную вы-
держивать давления газов до нескольких десят-
ков МПа.

Для создания больших замедлений ПВу могут 
быть выполнены также в виде огнепроводных 
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индекс состава средняя скорость 
горения, мм/с

Кт, % 
(±60°С)

удельное
газовыделение, 

см3/г

оптимальный 
интервал  

замедлений, с
бМГС 420 11,5 0,5 0,001 – 0,05

серия СбНт от 25 до 145 10,0 0,5 0,005 – 1,0
серия Сбт от 20 до 55 10,0 0,5 0,1 – 1,5

Сбз-30 30 11,5 1,0 0,1 – 0,5
Примечания
1 Скорость горения составов и коэффициент Кт определены в стальных герметизированных втулках внутрен-
ним диаметром 5,25 мм (рисунок 2).
2 Коэффициент Кт, характеризующий зависимость скорости горения МзС от начальной температуры, рассчи-
тан по формуле Кт = (u-60°С – u+60°С)/ u20°С, где uт – линейная скорость горения при температуре т.
3 Характеристики состава Сбз-30 приведены для дугового канала 3,5×3,5 мм с элементами герметизации.

таблица 1 – Некоторые характеристики быстрогорящих замедлительных составов

шнуров, снаряжаемых малогазовыми замед-
лительными составами (рисунок 4), или в виде 
запрессовки МзС дуговых каналов каких-либо 
деталей (рисунок 5).

Для снаряжения эффективных ПВу отрабо-
таны рецептуры и технологии изготовления 
комплекса новых быстро- и медленногорящих 
пиротехнических замедлительных составов, 
имеющие в герметизированных устройствах 
скорости горения от 0,6 до 500 мм в секунду.

Для создания быстрогорящих малогазовых ком-
позиций в качестве основных горючих применены 
высокодисперсные порошки тугоплавких метал-
лов. Существенной отличительной особенностью 
нового подхода к построению быстрогорящих 
малогазовых композиций является то, что соотно-
шение их компонентов выбрано таким образом, 
что при горении смеси обеспечивается  полное 
связывание в термостойкие соединения не только 
кислорода окислителя, но и компонентов воздуха, 
находящегося в порах гетерогенного заряда.

Исследования по оптимизации медленногоря-
щих составов показали целесообразность при-
менения для них в качестве горючих циркония, 
титана и боридов этих металлов и смеси окисли-
телей – хроматов бария и свинца, что обеспечи-
вает необходимый характер продуктов сгорания 
(объем, механические свойства, газопроница-

таблица 2 – Характеристики горения медленногорящих и термостойких замедлительных составов

индекс состава средняя скорость  
горения, мм/с

Кт, % 
(±60°С)

удельное
газовыделение, 

см3/г

оптимальный 
интервал  

замедлений, с
зСМ-1.2 1,2 18,0 5 … 6 4 и более
МзС-1 1,0 18,0 5 … 8 4 и более
тзС-51 0,68 15,0 6 … 9 3 и более
тзС-20 0,6 11,7 3 … 6 3 и более

Примечание – термостойкость составов тзС при температуре + 250°С не менее 8 часов.

ПИРоТехНИЧеСКИе ВРеМеННые уСТРойСТВА Для объеКТоВ КоСМИЧеСКой ТехНИКИ

1 – узел инициирования; 
2 – огнепроводный шнур в термоизолирующей 
оплетке.
рисунок 4. ПВу в виде огнепроводного шнура

рисунок 5. Горение МзС в дуговом канале (элемен-
ты герметизации демонтированы)
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емость и др.) и возможность движения фронта 
горения по заряду с заданной низкой скоростью.

При создании термостойких медленногорящих 
малогазовых составов применены термостой-
кие компоненты, в том числе фторсодержащие 
неорганические соединения и фторполимеры. 
Основные характеристики медленногорящих и 
термостойких составов приведены в таблице 2.

Основные характеристики работы зМ, сна-
ряженных быстро- и медленногорящими МзС, 
приведены в таблице 3.

Приведенные в таблице 3 характеристики от-
носятся к герметизированным замедлительным 
модулям. Необходимые временные интервалы, 
отличающиеся от приведенных здесь, можно по-
лучить как доработкой зМ до необходимого но-
минала времени замедления подбором соответ- 
ствующей высоты запрессовки МзС, так и набо-
ром зМ, смонтированных последовательно.

Заключение
Пиротехнические временные устройства ново-

го поколения с достаточной высокой точностью 
обеспечивают широкий диапазон временных 
интервалов – от единиц миллисекунд до сотен 
и более секунд и способны работать в гермети-
зированных устройствах и системах космичес-
ких аппаратов; обладают высокой стойкостью 
к факторам старта и космического полета и не 

таблица 3 – Основные характеристики зМ с быстро- и медленногорящими составами

индекс ЗМ индекс МЗС номинальное вре-
мя работы ЗМ, мс Кт, % (±600С)

средняя скорость 
горения МЗС в 

ЗМ, мм/с
бМ-0001
бМ-0005
бМ-001
бМ-004

бМГС
1
5
10
40

2,8
2,9
2,3
7,8

510
330
460
500

бМ-02
бМ-04

бМ-0125
бМ-030

СбНт
200
400
125
300

10,2
12,2
10,8
12,6

100
50
150
60

бМ-08
бМ-1
бМ-15

Сбт
800
1000
1500

12,8
12,9
13,2

24
20
13

зМ-2
зМ-4 зСМ-1 2000

4000
15,0
15,2

1,2
1,2

зМ-7
зМ-12 МзС-1 7000

12000
16,2
17,3

1,1
1,1

зМ-20 тзС-20 20000 19,4 0,63

требуют для своего функционирования наличия 
бортового источника электрического тока.
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В статье представлено описание методики 
оперативного расчета сил и моментов,  
действующих на космические летательные 
аппараты (КЛА) со стороны разреженного 
газового потока. Подробно описано  
математическое представление поверхности 
КЛА. Отмечено хорошее совпадение  
полученных результатов с результатами  
других методов расчета.
Ключевые слова: методика расчета;  
космический летательный аппарат;  
поток разреженного газа;  
аэродинамические силы и моменты.

The present paper considers description of  
method for rapid prediction of  
the forces and moments which act on space craft in  
rarefied gas flow.  
Mathematical  description  of  spacecraft  surface  
is  made  in  detail.  
A good  agreement between own results and 
other prediction methods is noted.
Key words:  
computation method;  
spacecraft;  
rarefied gas flow;  
aerodynamic forces and moments.

Введение
При проектировании орбитальных КлА значи-

тельное внимание уделяется определению сил 
и моментов, обусловленных действием на них 
атмосферного газового потока. без оперативной 
и точной информации об этих нагрузках прак-
тически невозможно решить такие задачи, как 
выбор оптимальной компоновки КлА и его от-
дельных частей, а также задачу проектирования 
системы управления. 

Поэтому задача определения аэродинамичес-
ких сил и моментов, действующих на КлА в поле-
те, была (Алексеева Е.В. и др., 1976; Ковтуненко 

УДк 629.7.022:533.6.011.8

В.М. и др., 1977; Коган М.Н., 1967; Проблемы ори-
ентации искусственных спутников Земли, 1966) 
и остаётся (Bird G.A., 1994; Koppenwallner G. 
et al., 1995; Wilmoth R.G. et al., 1996)  актуальной 
при проектировании орбитальных КлА. 

На высотах 150 км и выше, т.е. в области функ-
ционирования подавляющего большинства КлА, 
земная атмосфера достаточно разрежена. Поэ-
тому для определения характеристик силового 
воздействия атмосферы на КлА должны быть ис-
пользованы методы динамики разреженного газа.   

Степень разреженности газового потока харак-
теризуется числом Кнудсена, представляющим 
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собой отношение длины свободного пробега 
частицы газа l  к характерному размеру L об-
текаемого тела (Kn = l /L). При Kn > 10 имеет 
место свободномолекулярное обтекание, при  
Kn < 0.01 – континуальное обтекание. Случаю 
0.01 < Kn < 10 соответствует переходный режим 
течения разреженного газа. 

Границы упомянутых режимов обтекания 
весьма условны. Однако, как показывает прак-
тика, для  большинства траекторий КлА такое 
разделение режимов течения разреженного газа 
вполне допустимо.

К настоящему времени накоплен обширный 
арсенал прикладных методов и программных 
комплексов (ПК) для расчета силового воздейст- 
вия разреженного газового потока на КлА. Од-
нако существующие методики и ПК  не в полной 
мере удовлетворяют требованиям сегодняшнего 
дня, прежде всего по оперативности получения 
результатов и удобству реализации. Это связано 
прежде всего с тем, что уже имеющиеся мето-
дики ориентированы на ранее разрабатывавшие- 
ся КлА. Новые же КлА  имеют более сложную 
геометрическую форму, используют больше раз-
личных конструкционных материалов, на них 
нередко используются агрегаты с изменяемой в 
ходе полета геометрией.

Для того чтобы учесть все эти особенности 
современных КлА и обеспечить необходимую 
точность расчетов  с помощью уже существую-
щих методик, требуются весьма большие затра-
ты как непосредственно расчетного времени, так 
и времени на подготовку и контроль корректнос-
ти входных данных. Это естественным образом 
приводит к заметному увеличению трудоёмкос-
ти и снижению оперативности принятия проек-
тных решений. 

большинство используемых на сегодняшний 
день ПК для расчета силового воздействия по-
тока разреженного газа представляют собой 
реализацию той или иной модификации ме-
тода прямого статистического моделирования 
(МПСМ). Наиболее известны и популярны из 
них raMses (Koppenwallner G. et al., 1995), G2 
(Bird G.A., 1994), Dac (Wilmoth R.G. et al., 1996). 

Несомненными достоинствами этих ПК яв-
ляются достаточно высокая точность результа-
тов (погрешность в пределах 5% даже с учетом 
интерференционных эффектов) и возможность 
расчета АДХ на всех режимах обтекания, вклю-
чая переходный режим.

В то же время высокая точность достигается за 
счет очень большого числа моделируемых собы-
тий (до 106‒109), что связано с многочасовыми 
временами расчета даже на мощных компьюте-
рах. При этом получаемая в результате  весьма  

обширная  информация часто  является  излиш-
ней для технических и проектных задач.

что касается оперативного учета конструкци-
онных и функциональных особенностей совре-
менных КлА, то рассматриваемые ПК (исключая 
raMses) не обладают достаточной гибкостью 
и требуют много времени на подготовительные 
операции.

 Кроме того, у всех указанных ПК нет возмож-
ности быстрого учета интерференционных до-
бавок и (исключая raMses)  быстрого расчета 
АДХ в переходном режиме, что также снижает 
оперативность получения результатов.

Отсутствует у рассматриваемых ПК и возмож-
ность учёта изменения геометрии КлА в ходе 
полёта (расчета).

указанные недостатки  в определенной степе-
ни устранены в расчетной методике, разработан-
ной в НПО им. С.А. лавочкина и реализованной 
в соответствующем программном комплексе для 
оперативного расчета аэродинамических сил и 
моментов, действующих на КлА со стороны раз-
реженной атмосферы.

1. Математическое представление 
поверхности космического 
летательного аппарата

Для прикладных методик одним из самых за-
тратных этапов (как по трудоемкости работы рас-
четчика, так и по компьютерным ресурсам, тре-
буемым в процессе расчета) является описание 
и задание геометрической формы исследуемого 
объекта. При этом от точности математического 
представления поверхности КлА напрямую за-
висит точность результатов. Поэтому эффектив-
ность методики расчета во многом определяется 
рациональностью её геометрического блока. 

В предлагаемой методике задание геометрии 
КлА основано на конечноэлементной аппрокси-
мации его поверхности. При этом в базисный на-
бор элементов наряду с традиционными поверх-
ностями 1-го и 2-го порядков (эллипсоид, конус, 
цилиндр, плоские элементы) включены элемен-
ты, позволяющие учесть ряд конструкционных 
особенностей современных КлА – это тор (ри-
сунок 1а), усеченные поверхности (рисунок 1б), 
двусторонние поверхности (рисунок 1в).  Кроме 
того, предусмотрена возможность задания со-
ставных (блочных) и параметризованных поверх- 
ностей.

такое расширение набора базовых элементов 
обусловлено тем, что с развитием космической 
техники геометрические формы как отдельных 
блоков, так и КлА в целом становятся разно-
образнее, подчас принимая нетрадиционные 
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очертания. так, на современных КлА все чаще 
используются конструкции, ограниченные торо-
выми поверхностями – торовые баки, надувные 
тормозные устройства, скругления сегменталь-
но-конических сопряжений (рисунок 1а). На не-
которых КлА используются так называемые не-
технологичные конструкции, такие как бленды 
для телескопов, усеченные антенны, локаторы 
(рисунок 1б). Кроме того, в качестве конструк-
ционных материалов начинают использоваться 
очень тонкие пленки со специальными свойс-
твами. так, на космическом аппарате с солнеч-
ным парусом (проект КАСП) лепестки солнеч-
ного паруса изготовлены из полимерной пленки 
толщиной 5 мкм, которая с одной стороны (об-
ращенной к Солнцу) металлизирована (рисунок 
1в). На многих современных КА используются 
блоки и агрегаты, положение которых относи-
тельно корпуса КлА меняется по ходу полета 
(панели солнечных батарей (Сб), остронаправ-
ленные антенны). Поэтому, если есть закон, 
связывающий форму и положение отдельного 
агрегата с положением КлА на орбите, то оче-
редные геометрические параметры такого агре-
гата могут быть определены путем его парамет-
ризации в специальном программном модуле по 

ходу расчета. Это особенно целесообразно для 
наиболее часто встречающихся случаев подоб-
ного рода, например для Сб, «отслеживающих» 
Солнце (рисунок 1г).  

Каждая отдельная поверхность задаётся в собст- 
венной  локальной системе координат O’X’Y’Z’ 
(рисунок 2), в которой её уравнение  принима-
ет наиболее простой вид (канонический), через 
параметры формы, а положение локальной сис-
темы координат задается в глобальной системе 
OXYZ, связанной с КлА (рисунок 2). Надлежа-
щий выбор локальных систем координат поз-
воляет проще, оперативнее и точнее выполнять 
многие подготовительные и вычислительные 
операции (задание формы поверхности, вычис-
ление интегралов, анализ затенения). 

рисунок 2. Глобальная OXYZ и локальная O’X’Y’Z’ 
системы координат

В качестве примера на рисунке 3 представлен 
элемент «тор» в локальной системе координат 
O’X’Y’Z’ со своими параметрами: R – расстоя-
ние от центра окружности до оси вращения; r – 
радиус вращаемой окружности; φ и ψ – углы, 
определяющие границы поверхности тора 
( ≤φ φ ≤ φmaxmin , 

≤ ≤ψ ψ ψmaxmin ). 

уравнение торовой поверхности в прямоуголь-
ной декартовой системе координат O’X’Y’Z’ 
имеет вид

′ ′ ′ ′ ′2 2 2 2 2 2 2 2 2( + + + - ) - ( + )= .x y z R r 4R x y 0
Это уравнение удобно для задания полной 

поверхности тора, что на практике встречается 
довольно редко (как правило, в реальных КлА 
присутствуют фрагменты тороидальных поверх- 
ностей). Кроме того, такая форма задания не-
удобна для вычисления поверхностных интегра-
лов и анализа затенения. Поэтому в настоящей 
методике расчета и реализующей её программе 
для задания тороидальных поверхностей ис-

МеТоДИКА оПеРАТИВНого РАСЧёТА СИлоВого ВозДейСТВИя РАзРежеННой АТМоСФеРы  
НА КоСМИЧеСКИе леТАТельНые АППАРАТы

а                                                   б

               в                                               г
а – тор; 
б – усеченная поверхность; 
в – двусторонняя поверхность;              
г – вращающиеся панели Сб.
рисунок 1. Дополнительные возможности геомет-
рического блока
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пользуется параметрическое представление
( ) ( ) ,
( ) ( ) ,
( ) .

′ =
 ′ =
 ′ =

y R - r sin cos
z R - r sin sin
x r cos

φ,ψ φ ψ
φ,ψ φ ψ
φ,ψ φ                                         

При таком представлении многие вычисле-
ния становятся заметно проще и экономичнее. 
В частности, выражения для местной нормали к 
поверхности и элемента площади поверхности 
имеют вид

; ; )- -
n = (cos sin cos sin sinφ φ ψ φ ψ ,                                     

(=S r R - rsin∆ φ)∆φ∆ψ .                                                        
Кроме того, области интегрирования по пере-

менным φ и ψ принимают прямоугольную фор-
му, что также упрощает интегрирование и повы-
шает его точность.

Наряду с параметрами положения и формы 
для каждого элемента задаётся такой параметр, 
как индекс экранирования (затенения) ISC. С 
помощью этого индекса выделяются элемен-
ты, которые ни при какой ориентации КлА от-
носительно набегающего потока не затеняют 
друг друга. такими элементами могут быть, 
например, боковая поверхность конуса и его 
дно, любые две грани параллелепипеда и т.д. 
В процессе задания геометрии КлА такие эле-
менты объединяются в группы с одинаковым 
значением индекса ISC,  отличным от ранее 
присвоенных значений. В тех случаях, когда 
предварительный анализ на взаимозатенение 
не производится, индексы ISC для всех элемен-
тов должны быть различными.

благодаря введению индекса ISC отпадает не-
обходимость в анализе взаимозатенения для эле-

ментов одной группы (с одинаковым значением 
ISC), а также упрощается учет интерференцион-
ных эффектов (когда это необходимо). тем са-
мым создается дополнительная возможность 
для заметной экономии времени расчета.

Отдельные элементы могут объединяться в 
блоки с привязкой их локальных систем коорди-
нат к системе координат O’X’Y’Z’ самого блока. 
Использование блоков целесообразно в тех слу-
чаях, когда в конструкции КлА имеются агре-
гаты, которые повторяются  (например, восемь 
одинаковых треугольных лепестков на выше- 
упомянутом КлА с солнечным парусом) или 
меняют свое положение в ходе полета (вращаю-
щиеся панели Сб на рисунке 1г). Это позволяет 
заметно уменьшить объём работ пользователя на 
этапе задания геометрической формы КлА.

На рисунке 4 представлен схематичный при-
мер системы элементов, геометрия которых мо-
жет быть задана с помощью блока, расположен-
ного в трех местах.

Геометрическая форма элемента типа «блок» 
определяется описанием геометрии образую-
щих его элементов: положение локальных сис-
тем координат O’’X’’Y’Z’’ элементов задается в 
локальной системе координат O’X’Y’Z’ блока, а 
описание их формы идентично описанию формы 
отдельных («неблочных») элементов, аппрокси-
мирующих поверхность КлА.

Вслед за геометрическими параметрами для 
каждого элемента вводится информация о его 
физических свойствах, необходимых для расче-
тов: температура поверхности элемента; пара-
метры взаимодействия газа с его поверхностью; 
а также, при наличии, информация об эволюции 
этих параметров. После этого каждый элемент 
представляет собой мини-модель и полностью 

рисунок 4. Элемент типа «блок» в трех положениях
рисунок 3. Элемент «тор»
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готов для расчетов. такая поэлементная органи-
зация входной информации о КлА облегчает её 
ввод, контроль и дальнейшую работу.

Как показала обширная практика конкретных 
расчетов, проведенных с использованием ПК, 
реализующего данную методику, представлен-
ный геометрический блок является достаточно 
полным, экономичным и удобным. В случае не-
обходимости он может быть пополнен новыми 
базовыми элементами, а также программными 
модулями, позволяющими учитывать очередные 
особенности новых конструкций.

2. Аналитическая модель и алгоритм 
расчёта силового воздействия 
разреженного газового потока на 
космический летательный аппарат 
с учетом эффектов затенения и 
интерференции

Математическая модель предлагаемой методи-
ки для оперативного расчета силового воздейст- 
вия газового потока на КлА сложной формы ос-
нована на гипотезе локального взаимодействия 
потока частиц с обтекаемой поверхностью, со-
гласно которой воздействие на элементарную 
площадку поверхности КлА ΔA зависит только 
от параметров набегающего потока и угла меж-
ду вектором скорости набегающего потока ∞



V  
и локальной нормалью к поверхности n  (рису-
нок 5).

рисунок 5. участок поверхности ai, разбитый 
на элементарные площадки, и локальный базис   
(
τ , 
n , 


b )

Силовые и моментные характеристики КлА 
находятся путем интегрирования локальных на-
грузок, действующих на элементарные площад-
ки,  по всей поверхности аппарата
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где 


dF – локальная сила, действующая на эле-
ментарную площадку dAi; Ai – поверхность i-го 
элемента; N – число отдельных базовых эле-
ментов, аппроксимирующих поверхность КлА; 

′
′

  r = r + r
A O A

 – радиус-вектор центра площадки

dAi в глобальной системе координат OXYZ; ′r
A

–

радиус-вектор центра площадки dAi в локальной 
системе координат O’X’Y’Z’. 

Поверхностные интегралы 2-го рода в (1) 
определяются численным интегрированием  
подынтегральных функций в локальной системе 
координат i-го элемента O’X’Y’Z’. 

Для определения локальной силы


 ∆ ⋅ τ) ⋅ ∆
τ

F = (P × n + P A
ij n ij

 необходимо знать 

локальные напряжения Pn и Pτ, а также орты 
внутренней нормали n  и касательной τ  к пло-
щадке ΔAij, площадь площадки ΔAij (



b  – единич-
ный вектор, дополняющий систему τ , n , 



b  до 
правой тройки).

если f (x, y, z) = 0i  – уравнение поверхности 
элемента Ai, то
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При  Kn > 10 и отсутствии (незначительнос-
ти) интерференции значения локальных напря-
жений Pn и Pτ в каждой незатененной (рабочей) 
ячейке ΔAij определяются по формулам

2
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(3)

где  ρ∞ – плотность в набегающем потоке газа;
V∞  – модуль скорости набегающего потока 

газа;
T∞ – абсолютная температура в набегаю-

щем потоке газа;
Tr – абсолютная температура отраженных 

молекул газа;

МеТоДИКА оПеРАТИВНого РАСЧёТА СИлоВого ВозДейСТВИя РАзРежеННой АТМоСФеРы  
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∞

=



µ 1 / 2

V
S

(2RT / )
 – скоростное отношение;

R = 8.314 Дж/(k·моль) – универсальная га-
зовая постоянная;

μ  – молекулярный вес газа;
θ  –  угол между векторами

 ∞


V  и n ;
= ⋅θ θS S cos ;

-= + +χ π
2x(x) e x(1 erf(x)) ;

-= ∫
π

2x2 terf(x) e dt
0

 – интеграл вероятности.

Для затенённой (нерабочей) ячейки ΔAij  ло-
кальные напряжения полагаются равными  
Pn = Pτ = 0. При этом анализ затенения одних час-
тей КлА другими проводится в рамках геомет-
рической оптики. 

Следует отметить, что при таком способе 
анализа не учитываются возможные полутени, 
вызванные тепловой составляющей скорости 
молекул. Но, поскольку размер полутени име-
ет порядок ~1/S, то для реальных КлА уже при 
S∞ > 5 погрешностью, вызываемой полутенью, 
можно пренебречь.

При учете интерференции Pn и Pτ определяются 
выражениями 

Pn = Pin∞ - Prn∞,     Pτ = Piτ∞ - Prτ∞,
где  Pin∞ и Piτ∞ – составляющие импульса, пере-

даваемого  площадке dAi частицами, пришедши-
ми из бесконечности;

     Prn∞ и Prτ∞ – составляющие импульса, пе-
редаваемого частицами, ушедшими на бесконеч-
ность.

Эти выражения основаны на том соображении, 
что для определения интегральных характерис-
тик достаточно для каждой расчетной ячейки 
(включая и затенённые) определить импульс 

∞



iP =(Pin∞, Piτ∞), передаваемый ей молекула-
ми, пришедшими из бесконечности, и импульс  

∞



iP =(Prn∞, Prτ∞), передаваемый молекулами, 
уходящими на бесконечность. такой подход 
позволяет избежать многократного вычисления 
ряда громоздких квадратур, связанных с внут-
ренними силами, и существенно сократить вре-
мя расчета интерференционных добавок. 

что касается составляющих Pin∞ и Piτ∞, то они 
определяются по формулам,  получающимся из 
(2) - (3) при полном диффузном отражении

( )∞ = ⋅ +∞ 
ρ

χθ θπ

2

2

V 1P S Sin 2 S

( )


+ 


π
θ1+ erf(S

2
,

( )= ⋅
ρ θ∞ χτ∞ θπ

2V sinP Si 2 S
.

Для определения Prn∞ и Prτ∞ сначала находится 
функция распределения отраженных частиц  fr  для 
каждого i-го элемента поверхности путем числен-
ного решения интегрального уравнения, выража-
ющего условие непротекания на поверхности тела

( ) ( )
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где ( , )=


ξ ξ ξ ,ξτn b - абсолютная скорость мо-
лекулы; 

Ω∞ – телесный угол, под которым  видна из 
площадки dAi область невозмущенного течения, 
описываемого функцией распределения fi,∞. 

 В диффузном приближении с полной терми-
ческой аккомодацией это уравнение является  
уравнением Фредгольма 2-го рода с симметрич-
ным ядром и решается методом угловых коэффи-
циентов.  Результатом такого решения являются 
осредненные значения функции распределения 
отраженных молекул fr для каждого (i-го) ап-
проксимирующего элемента, что, конечно, ска-
зывается на точности определения интерферен-
ционных добавок. Вместе с тем, как показывает 
практика расчетов, существенных ошибок в зна-
чения аэродинамических характеристик (АДХ) 
это не вносит. Кроме того, при необходимос-
ти можно повысить точность определения fr 
(а, значит, и остальных характеристик) путем 
увеличения количества N аппроксимирующих 
элементов. В частности, наиболее сложные и 
протяженные элементы могут быть разбиты на 
несколько новых. 

После определения fr  для  Prn∞ и Prτ∞  получают-
ся выражения 

i

= - ⋅∫


∞
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n ( r )kT3P cos d
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π
r w
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.

                                          
здесь Ωij∞– телесный угол, под которым из ΔAij 

видна область невозмущенного течения;
ϑ и φ– полярный  и азимутальный углы 

местной сферической системы координат. 
Интегралы в правых частях формул для вы-

числения Prn∞ и Prτ∞ зависят только от геомет-
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рии КлА. Поэтому, будучи вычислены один раз 
в самом начале, они заносятся в массив PRB 
(I; J; 2) и далее в готовом виде (не вычисляясь) 
используются для определения Prn∞ и Prτ∞ при 
любых ориентациях КлА относительно набега-
ющего потока, что обеспечивает дополнительное  
существенное сокращение расчетного времени. 

После определения  Pn и  Pτ  искомые АДХ 
определяются согласно (1) численным интег-
рированием по поверхности каждого аппрокси-
мирующего элемента Ai  и последующим сумми-
рованием по всем N элементам.

В переходном режиме обтекания (0.01 < Kn < 10) 
АДХ КлА определяются с помощью так называе-
мого бриджинг-метода, который также опирается 
на гипотезу локальности и представляет собой 
инженерную интерполяцию аэродинамических 
коэффициентов следующего вида 

Ck,br = Ck,fm· Fbr(Kn) + Ck,cont ·(1- Fbr(Kn)),
где Ck,br  – значение k-го аэродинамического ко-

эффициента на переходном режиме; 
Ck,cont и Ck,fm – значения k-го аэродинами-

ческого коэффициента соответственно на кон-
тинуальном (cont) и свободномолекулярном (fm) 
режимах;

Fbr(Kn) – бриджинг-функция, которая оп-

ределяет зависимость характеристик как от фор-
мы обтекаемых тел, так и от режима обтекания.

В представляемой методике бриджинг- 
функция имеет вид 

) (( ) / )=Φ σF (Kn ln(Kn)+ as sbr ,

где  ( ) -= ∫
-

Φ
π

2x1 t / 2x e dt
2 ∞

;

as и σs  – параметры, характеризующие  
положение и ширину переходной зоны. 

При таком выборе Fbr(Kn) для любых as > 0 и 
σs > 0 выполняются предельные соотношения

Ck,br (0) = Ck,cont,   Ck,br (∞) = Ck,fm .
Параметры as и σs  подбираются таким обра-

зом, чтобы отличие коэффициентов Ck,br(Kn) от 
опорных значений Ck(Kn)  было минимальным 
во всем рассматриваемом диапазоне чисел Kn. В 
качестве опорных берутся соответствующие зна-
чения Ck, полученные либо экспериментально, 
либо по более точным методам расчета (напри-
мер, прямым статистическим моделированием). 
При наличии достаточного количества опорных 
значений Ck и известных значениях Ck,cont и Ck,fm 
значения параметров as и σs  определяются мето-
дом наименьших квадратов. 

значения Ck,fm определяются по выше описан-

а б

в г
а – геометрия СА;  
б – зависимость mz0(α);
в – зависимость Cx(α); 
г – зависимость CY(α).
рисунок 6. Аэродинамические характеристики СА в зависимости от угла атаки α

МеТоДИКА оПеРАТИВНого РАСЧёТА СИлоВого ВозДейСТВИя РАзРежеННой АТМоСФеРы  
НА КоСМИЧеСКИе леТАТельНые АППАРАТы
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ной процедуре для Kn > 10. значения Ck,cont вы-
числяются по модифицированной теории Нью-
тона (Хейз У.Д. и др., 1962). 

3. Результаты расчетов 
аэродинамических характеристик

Для проверки точности и достоверности ре-
зультатов, получаемых с помощью комплекса 
программ, реализующего разработанную мето-
дику, проведены достаточно многочисленные 
методические расчеты.

В качестве тестов проводились расчеты АДХ 
тел простых конфигураций, более сложных тел 
и ряда реальных КлА.

Показано, что погрешность интегральных 
АДХ для ряда простых выпуклых тел (пластина, 
сфера, конус, цилиндр), рассчитанных с помо-
щью представленной методики, по сравнению 
с известными аналитическими результатами не 
превосходит 1%.

Для ряда реальных КлА относительно простой 
формы расхождение со значениями АДХ, полу-
ченных такими методами, как raMses (Koppen-
wallner G. et al., 1995), G2 (Bird G.A., 1994), Dac 
(Wilmoth R.G. et al., 1996) не превышает 5%.

Сравнение АДХ для КлА более сложных форм 
(в том числе с обширными вогнутыми участка-
ми), полученных на основе изложенной методи-
ки, с результатами других авторов также показы-
вает хорошее совпадение (в пределах 15%).

В качестве иллюстрирующего примера на ри-
сунке 6 представлены результаты расчета АДХ 
для спускаемого аппарата (СА), изображенного 
на рисунке 6а. СА представляет собой тело сег-
ментально-конической формы с воронкообраз-
ным надувным тормозным устройством, обеспе-
чивающим дополнительное сопротивление при 
спуске в атмосфере.

условия в набегающем потоке были следу-
ющие: состав разреженной атмосферы 95.4% 
CO2 и 4.6% n2; молекулярный вес составляет 
43.27г/моль; скорость V∞ =7463 м/с; температура 
T∞ = 137.4 К; число Кнудсена Kn = 5.03. Схема 
отражения молекул от поверхности СА полага-
лась диффузной с полной термической аккомо-
дацией (ατ = αe = 1). В качестве характерного раз-
мера брался диаметр СА (d = 8.000 м), в качестве 
характерной площади – πd2/4. 

На рисунках 6б, 6в, 6г представлены сравне-
ния зависимостей от угла атаки α коэффициен-
та момента тангажа mz0(α) (относительно нос-
ка СА), коэффициента продольной силы CX(α), 
коэффициента поперечной силы CY(α) для СА, 
полученных с помощью ПК airsOl (реализу-
ющего представленную методику), с аналогич-

ными зависимостями, полученными с помощью 
ПК raMses.

Заключение
Как следует из графиков, ПК airsOl дает 

надежные значения АДХ и для КлА достаточ-
но сложной формы, где заметную роль играют 
такие эффекты, как затенение и интерференция 
(при α > 90o). Это свидетельствует о достовер-
ности результатов, получаемых с помощью 
предложенной методики, и, соответственно, о 
возможности использования её для достаточно 
точного определения АДХ аппаратов, имеющих 
сложную геометрическую форму.

В связи с этим следует отметить, что АДХ, по-
лученные с помощью предложенной методики, 
использованы в ФГуП «НПО им. С.А. лавочки-
на»,   ФГуП «НИЦ им. Г.Н. бабакина», ФГуП 
МОКб «Марс» в качестве исходных данных для 
расчётов бортового запаса рабочего тела систе-
мы управления, тепловых нагрузок, определения 
траекторных параметров и ориентации многих 
функционирующих и проектируемых  КА («Де-
монстратор», «Метеор», «Гранат», «Электро-л»,  
КА серии «Спектр», и др.).

Работа выполнена в рамках Федеральной 
программы «Научные и научно-педагогичес-
кие кадры инновационной России», проект  
№ 02.740.11.0531.
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Введение
Существующая  схема приёма и передачи те-

леметрической информации (тМИ) для россий-
ских низковысотных космических аппаратов 
(КА) и разгонных блоков (Рб), основанная на 
использовании сети наземных телеметрических 
станций и линий связи их с центром обработки 
тМИ, при известных преимуществах (высокие 
скорости передачи тМИ, надежность наземного 
сегмента) требует  развитой наземной инфра-
структуры, отличается громоздкостью и дорого-
визной. При этом из-за ограничений, связанных 
с зонами видимости КА (Рб), не обеспечивается 
возможность приёма тМИ в режиме непосредс-

твенной передачи (НП) на всех этапах выведе-
ния и полёта КА (режим НП особенно необхо-
дим случае возникновения на борту нештатных 
ситуаций).

Для обеспечения почти глобального (вдоль 
трасс выведения и рабочих орбит) приема ин-
формации с КА и Рб, помимо наземных стаци-
онарных станций приема тМИ, в своё время 
использовались самолётные и корабельные ко-
мандно-измерительные пункты, а также специ-
ально выделенные для этих целей геостацио-
нарные спутники-ретрансляторы. В настоящее 
время такие средства в составе российского 
наземного комплекса управления (НКу) либо 



49

3.2012

отсутствуют вовсе, либо имеют ограниченные 
возможности. так запущенный в конце 2011 
года геостационарный спутник-ретранслятор 
«луч-5» может работать с радиотехническими 
системами (РтС) только в s- и ku-диапазонах, в 
то время как существующие ракеты-носители и 
наиболее часто используемые разгонные блоки 
«бриз-М» и «Фрегат» оснащены РтС, работаю-
щими в диапазонах М, Д1, Д2, несовместимых с 
существующими спутниками- ретрансляторами 
типа «луч» и зарубежным tDrss. Кроме того, 
ретранслятор «луч-5» не обеспечивает связь с 
потребителем, находящимся в приполярных зо-
нах.

Современный российский НКу, наследник со-
ветского НКу, в силу известных причин имеет 
ограниченные возможности территориального 
характера, устаревшие технические характерис-
тики и, кроме того, обременен большим количес-
твом ведомственно-организационных проблем. 
Всё это уже в недалекой перспективе сделает его 
малопригодным для полноценного обеспечения 
пусков российских КА.

Создаваемый в рамках ГСНАКу гражданский 
НКу также не способен решить всех задач обес-
печения полетов Рб и низковысотных КА, так 
как для некоторых из них требуются довольно 
сложные схемы формирования рабочих орбит, 
с многократными активными участками, в том 
числе и вне зон видимости российских станций 
приема тМИ, что даже при наличии работоспо-
собного НКу не позволяет контролировать со-
стояние борта КА и Рб в режиме непосредствен-
ной передачи (НП).

Предложенный специалистами НПОл (Чис-
тов Э.Г., Суханов К.Г., Чистов К.Э., 2007) в на-
чале 2000-х годов способ получения оператив-
ной телеметрии с помощью простых и дешевых, 
легко доставляемых в любую точку земной по-
верхности мобильных станций приема тМИ не 
нашел применения ввиду сложности согласова-
ния вопросов размещения радиотехнической ап-
паратуры на территории зарубежных государств.

Проблема оперативного получения тМИ осо-
бенно актуальна и до настоящего времени пол-
ностью не решена для коммерческих запусков 
КА с использованием Рб «Фрегат» (Чистов Э.Г., 
Суханов К.Г., Чистов К.Э., 2008). Для ряда пус-
ков (КА «Венера-Экспресс», «Марс-Экспресс», 
«Галилео») с космодрома байконур, а также для 
пусков с космодрома Куру возможность получе-
ния тМИ с Рб «Фрегат» для любого этапа фор-
мирования рабочей орбиты выводимых КА от-
сутствует.

При возникновении  аварийной ситуации, по-
добной случившейся при запуске АМС «Фобос-

Грунт» в ноябре 2011 г., получить достоверную 
информацию о  причинах и развитии такой си-
туации на борту КА оказывается невозможным.

Полноценной замены традиционной схеме 
приема-передачи тМИ, поступающей с российс-
ких КА и Рб, в настоящее время нет. Организация 
приема-передачи тМИ с арендой спутниковых 
каналов отечественных и зарубежных спутни-
ков связи (например, tDrss), как это делается 
в европейском космическом агентстве, для ком-
мерческих или научных КА вряд ли возможна по 
техническим и финансовым соображениям и не-
приемлема для российских КА прикладного или 
двойного назначения.

Однако новые технологии передачи информа-
ции на основе коммерческих спутниковых сис-
тем связи (КССС) позволяют хотя бы частично 
решить проблему оперативного и глобального 
приема тМИ КА и Рб.

1. Что такое «флайт-модем»
Современные КССС включают в себя группи-

ровки спутников связи, наземные базовые стан-
ции и аппаратуру потребителя – абонентские 
терминалы спутниковой связи (АтСС), допол-
ненные, при необходимости, выносными антен-
нами и адаптерами сопряжения с компьютером. 
Потребитель может быть «неподвижным» или 
находиться на наземном либо морском транс-
портном средстве.

С некоторых пор АтСС появились и на воз-
душных судах как дополнительное средство свя-
зи экипажа с землёй. В перспективе такая услуга 
будет предоставляться и пассажирам воздушных 
судов. Эта область применения АтСС активно 
разрабатывается в нескольких странах, включая 
Россию. уже существуют экспериментальные и 
серийные авиационные комплекты аппаратуры 
потребителя (линейка АтСС ИНМАРСАт-Аэро,  
авиационные терминалы Иридиум). такой ави-
ационный АтСС и называется флайт-моде-
мом (flight-modem, ФМ). В России авиацион-
ный АтСС, на базе обычного терминала ССС  
Глобалстар, разработан в ГосНИИ авиационных 
систем.

Следующим логическим шагом в развитии 
ФМ-технологии явилась установка АтСС (ФМ) 
на борту беспилотного лА. такой эксперимент 
описан в (Bull B. et al., 2002): 19 февраля 2001 
года, зондирующая ракета impruved Orion, с 
ФМ-аппаратурой на борту, была запущена с ев-
ропейского испытательного полигона в Кѝруне, 
Швеция. Ракета к моменту выключения двигате-
ля развила скорость 1100 м/с, при перегрузке до 
17 g. Полёт продолжался около 820 с, при этом 
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была достигнута высота 81 км.
На борту ракеты, помимо обычной тМС, были 

установлены: приемник Gps, компьютер, фор-
мирующий пакеты данных, и ФМ системы Гло-
балстар. ФМ позволял передавать данные о поло-
жении ракеты, поступавшие от Gps-приемника, 
непосредственно по спутниковому каналу свя-
зи, в дополнение к каналу штатной телемет-
рии. Данные, поступавшие от Gps-приемника, 
передавались на наземную базовую станцию в 
Финляндии, а также записывались в бортовое 
запоминающее устройство для послеполетного 
анализа.

бортовая аппаратура ФМ являлась доработан-
ным вариантом аппаратуры потребителя (мо-
дем Qualcom Gsp-1620), с целью повышения 
ее стойкости к внешним воздействиям, прежде 
всего к высоким перегрузкам. В частности, для 
укрепления конструкции (печатных плат) были 
использованы специальные крепления и заливка 
их компаундом.

Максимальная мощность передатчика модема 
Qualcom – 2 Вт; в полете она могла быть умень-
шена до 0.25 Вт. частотный диапазон ФМ –  
1610÷1625 МГц, ширина полосы пропускания – 
1.23 МГц. Антенна ФМ аналогична антенне при-
емника Gps.

бортовой компьютер выполнял функции уп-
равления флайт-модемом, а также обеспечивал 
форматирование данных и запись их в бортовое 
запоминающее устройство. Связь компьютера с 
бортом ракеты осуществлялась по интерфейсам 

rs-422 и rs-232. Скорость обмена компьютера 
с модемом – 38.8 кбод.

В ходе летного эксперимента были отмечены 
проблемы с электромагнитной совместимос-
тью в радиодиапазоне: при работе ФМ в режи-
ме передачи Gps-приемник терял навигацион-
ные спутники. В целом первый эксперимент по 
применению ФМ на ракете признан успешным. 
Сбойная информация в кадре составила около 
1%, и она восстанавливалась автоматически при 
повторной передаче.

еще один пример применения систем, анало-
гичных ФМ, можно найти в сфере военных тех-
нологий. В последнее время в зарубежных раз-
ведывательных и ударных комплексах на основе 
беспилотных лА большого радиуса действия 
(predator, Dark star, Global hawk и др.) для уп-
равления самолетом-разведчиком на расстояни-
ях, бо̀льших ~300 км, и оперативной передачи 
с борта лА на командный пункт целевой и слу-
жебной тМИ применяются терминалы специа-
лизированных ccc, например, satcOM. Изу-
чаются также возможности использования для 
этих целей и КССС.

2. КССС Иридиум и ИНМАРСАТ как 
потенциальная основа технологии 
«флайт-модем»

Далее рассматриваются две развернутые и 
успешно эксплуатируемые КССС – Иридиум 
и ИНМАРСАт, с точки зрения их возможно-

таблица – Характеристики КССС Иридиум и ИНМАРСАт

характеристики
КССС

Иридиум ИНМАРСАТ

1 количество спутников 66 8

2 высота орбиты, км 780 36500 (ГСО)

3 скорость передачи данных, 
кбит/с

2.4 (в перспективе – 
до 128) 64 (в перспективе – до 432)

4 размеры и вес обычного 
АтСС, кг «трубка», ~0.38 «ноутбук», ~2.2

5 приблизительная стоимость 
АтСС от 1500 $ от 2500 $

6 стоимость минуты разговора от 1 $ от 1.5 $

7 глобальный 
доступ есть нет (для приполярных зон)
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го применения для технологии ФМ. Каждая из 
этих КССС имеет определенные преимущества 
и ограничения. Некоторые характеристики этих 
КССС приведены в таблице.

На сегодняшний день КССС Иридиум – единс-
твенная глобальная система спутниковой свя-
зи, что является весьма важным качеством для 
ФМ космического применения. Поскольку вы-
сота орбит спутников КССС Иридиум сравни-
тельно невелика (~780 км) и, соответственно, 
малы дальности «абонент-спутник», возможно 
использование маломощных и малогабарит-
ных АтСС массой около 1 кг, включая антенну. 
Скорость передачи данных для этой КССС низ-
кая – 2.4 Кбит/с на один канал. Однако к 2014 г. 
ожидается появление на рынке модемов КССС 
Иридиум со скоростью передачи до 128 Кбит/с.

КССС ИНМАРСАт построена на основе четы-
рех геостационарных спутников связи. Досто-
инства ИНМАРСАт:
 - отсутствие допплер-сдвига частоты, обуслов-
ленного, движением спутника относительно 
абонента;

 - относительно продолжительная непрерывная 
связь в пределах зоны обслуживания одного 
СС (для низковысотных КА продолжитель-
ность зоны связи может достигать 1/3 периода 
обращения КА);

 - возможность варьирования скорости переда-
чи в широких пределах, которая определяет-
ся мощностью передатчика и коэффициентом 
усиления антенны ФМ (в перспективе ско-
рость передачи данных для этой КССС – до 
432 Кбит/с).
Недостатки:

 - наличие задержки распространения сигнала 
(~0.25 с);

 - отсутствие глобального доступа (ИНМАРСАт 
не обслуживает приполярные районы с широ-
тами более ±70°);

 - отсутствие «передачи вызова» между спутни-
ками;

 - более дорогой и тяжелый (по сравнению с 
Иридиумом) АтСС.
Из сказанного выше следует, что примени-

тельно к ФМ космического назначения КССС  
ИНМАРСАт и Иридиум неплохо дополняют 
одна другую. Поэтому, по-видимому, наилучшим 
для ФМ является комбинированный вариант, 
использующий каналы связи, как ИНМАРСАт,  
так и Иридиум.

Поскольку Иридиум и ИНМАРСАт – действу-
ющие КССС, некоторые вопросы отработки бор-
товой аппаратуры ФМ, оценки эффективности 
бортовых антенн, электромагнитной совмести-
мости и т. п. могут быть исследованы в услови-

ях наземных экспериментов, требующих весьма 
умеренных затрат. В частности, возможные поте-
ри связи с ФМ из-за «провалов» в зонах обслу-
живания спутников связи можно в определенной 
степени смоделировать путем искусственного за-
тенения антенны ФМ, установленного на земле.

На основе имеющейся информации о коммер-
ческих авиационных АКСС можно сделать не-
которые предварительные оценки характеристик 
ФМ:
 - ФМ представляет собой обычный терминал 
спутниковой связи, доработанный с учетом 
требований космического применения;

 - масса ФМ (без кабельной сети и источника пи-
тания) – не более 5 кг;

 - масса антенн и кабелей – 1÷3 кг;
 - излучаемая мощность – 1÷5 Вт на один канал;
 - потребляемая электрическая мощность – около 
50 Вт;

 - скорость передачи (по одному каналу):
 - Иридиум – до 128 кбит/с,
 - ИНМАРСАт – до 432 кбит/с;

 - стоимость бортового комплекта аппаратуры 
ФМ (без стоимости доработки) – около 10 тыс. 
долларов.
Используя технологию ФМ, можно построить 

специализированную «малую» бортовую теле-
метрическую систему (МтМС) – своего рода 
«чёрный ящик» (система аварийной телеметрии) 
КА и Рб. С помощью такой МтМС практически 
из любой точки на низкой орбите можно передать 
на землю наиболее существенную служебную 
информацию об аварийной ситуации на борту.

Возможная конфигурация МтМС:
 - микропроцессор;
 - спутниковый телефон (АКСС);
 - средства видеорегистрации на основе микро-
миниатюрных видеокамер, предназначенные 
для формирования изображения при выпол-
нении операций отделения КА, развертывания 
элементов конструкции и т. п. (такие средства 
нередко применяются при запусках зарубеж-
ных КА);

 - Gps-приемник;
 - антенны и кабельная сеть;
 - автономный источник питания.
Работой ФМ управляет собственный процес-

сор. В отредактированный, с целью снижения 
объема, поток служебной телеметрии добавля-
ется навигационная информация, поступающая 
от приёмника Gps, включая точное Gps-время. 
затем формируются пакеты данных, при необ-
ходимости – с использованием криптозащиты, 
которые выдаются в линию «ФМ – спутник свя-
зи». Схема потоков информации на борту КА 
для МтМС приведена на рисунке.
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МтМС желательно строить в виде максималь-
но автономной по отношению к бортовой аппа-
ратуре КА и Рб системы со своим источником 
питания и антеннами, а для Рб – возможно, во 
взрывозащищённом исполнении.

Применение, совместно с ФМ, бортовой аппа-
ратуры спутниковой навигации позволит опера-
тивно получать информацию о параметрах орби-
ты КА на любых участках полета и в некоторых 
случаях отказаться от привлечения наземных 
средств внешнетраекторных измерений (для 
Рб). Кроме того, в любой точке орбиты по ра-
диолинии «земля-ФМ» на борт КА можно закла-
дывать информацию, необходимую для решения 
навигационной задачи, что позволяет сущест-
венно упростить бортовую модель движения КА 
и уменьшить тем самым нагрузку на бортовой 
вычислитель. В особых случаях с помощью ФМ 
можно передавать на борт, в бКу КА командную 
информацию небольшого объема.

Отработку МтМС в реальных условиях при-
менения можно было бы проводить с использо-
ванием Рб «Фрегат», устанавливая МтМС в ка-
честве дополнительной полезной нагрузки.

Заключение
1. ФМ на основе КССС в том виде, в каком он 
существует на сегодняшний день, позволяет час-
тично решить задачу передачи критической тМИ 
КА и Рб по спутниковым каналам связи, и не мо-
жет полностью заменить штатную тМС КА.
2. такие привлекательные стороны ФМ, как ма-
лые габариты и вес бортовой аппаратуры, срав-

нительная дешевизна, удобство применения, 
обусловленное почти глобальным доступом, 
независимость от наземной инфраструктуры, 
делают его полезным дополнением к штатным 
бортовым телеметрическим системам.
3. Кроме того, ФМ образует дополнительную 
радиолинию, независимую от работы основой 
радиолинии передачи тМИ. При возникновении 
нештатной ситуации на борту и невозможности 
получения информации через основную радио-
линию ФМ может оказаться единственным ис-
точником получения данных о возникновении 
нештатной ситуации.
4. В настоящее время вполне реально организовать 
кооперацию российских предприятий соответству-
ющего профиля, а также провайдеров услуг КССС 
для разработки и испытаний летных комплектов 
аппаратуры ФМ на базе имеющихся, на рынке 
коммерческих терминалов спутниковой связи.
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Введение
Вопрос, вынесенный в заголовок, будет рас-

смотрен на примере  проектируемого малораз-
мерного космического аппарата (МКА) «Резо-
нанс», в который в качестве базовой заложена 
платформа «Карат-200». Малые геометрические 
размеры, жесткие требования по энергетике и 
массе платформы «Карат-200» не позволяют ис-
пользовать стандартные подходы к проектирова-
нию антенно-фидерной системы, устанавливае-
мой на аппарат (рисунок 1). Основной задачей, 
поставленной в работе, является разработка 
микрополосковой антенной решётки (МАР) с 
малыми массогабаритными характеристиками, 
низким уровнем коэффициента стоячей волны 
(КСВ), высоким уровнем коэффициента усиле-
ния (Ку) и коэффициента эллиптичности (КЭ).

УДк 621.396.67

рисунок 1. установка рупорной антенны на приводе 
МКА «Резонанс»
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К антеннам СВч-диапазона автоматических 
космических станций (АКС) ближнего и даль-
него космоса предъявляются все более жест-
кие требования по снижению себестоимости, 
повышению уровня надежности, минимизации 
габаритов и уменьшению массы (Власов А.И., 
Сабиров Т.Р., 2011). Масса и габариты являют-
ся решающими факторами, ограничивающими 
применение СВч-антенн на борту МКА. Поэто-
му использование миниатюризации элементов и 
узлов на СВч в современных антеннах является 
актуальной задачей.

1. Описание модели
По сравнению с зеркальными микрополоско-

вые схемы построения антенн более трудоемки в 
разработке, поскольку связь между элементами 
схемы за счет краевых полей и полей излучения 
трудно поддается учету и разработка многих эле-
ментов схемы производится приближенно (Antti 
E.I. Lamminen et al., 2008). Окончательные раз-
меры вариантов построения приходится отраба-
тывать путем перебора множества вариантов.

Микрополосковые антенны, изготовленные по 
печатной технологии, обеспечивают высокую 
повторяемость размеров, низкую стоимость, 
малые металлоемкость и массу (Pozar D.M., 
1995). такие антенны могут использоваться 
как одиночные излучающие элементы (ИЭ) и 
как элементы МАР. При этом антенная решёт-
ка (АР) разрабатывается, чтобы синтезировать 
необходимую диаграмму направленности (ДН), 
которая не может быть достигнута одноэлемен-
тным излучателем. Фактически, существуя в 
пространстве двух координат, плоские антенные 
решетки представляют собой компактные, уни-
версальные структуры (Callus P.J., 2008), кото-
рые соответствуют заданным характеристикам 
излучения и обладают низким уровнем боковых 
лепестков (убл).

Конструирование ИЭ МАР проводилось по ме-
тодикам топологического синтеза с применени-
ем системы автоматизированного проектирова-
ния (САПР), использующей численные методы 
электродинамики, а именно методы конечной 
разности (МКР) и конечных элементов (МКЭ) 
(Balanis С.А., 1997).

На начальном этапе разработки, до начала ис-
следований оптимального числа элементов ре-
шетки, были рассмотрены различные варианты 
конструкции одиночных ИЭ и проведено срав-
нение их характеристик для оценки возможнос-
тей построения излучающего полотна МАР в 
соответствии с требованиями технического за-
дания на составную часть опытно-конструктор-

ской работы «Антенно-фидерная система» КА 
«Резонанс». 

На рисунке 2 показана структура МАР (разме-
щение металлических электродов на подложке 
между пластинами из различных материалов).

МАР выполнена с использованием технологии 
печатных плат (ε>2), с дополнительной основой 
в виде вставок из материала с низкой диэлектри-
ческой проницаемостью (ε=1,1), представляю-
щего собой стеклопластиковый сотовый запол-
нитель (ССз) (Legay H., Shafai L., 1994; Hall P.S., 
Hall C.M., 1988; Frisco L.J., 1963).

Круглые ИЭ (вторичные патчи) расположены 
на высоте Hk над металлическим слоем основа-
ния МАР. Между круглыми и прямоугольными 
(первичные патчи) ИЭ находится материал с 
диэлектрической проницаемостью εk.  Под пря-
моугольным патчем находится материал с диэ-
лектрической проницаемостью εd и толщиной  
Hc-Hd на высоте Hc. Прямоугольные патчи воз-
буждаются электромагнитным способом через 
металлизированный слой с прорезанными в нем 
щелями. Под щелями находится материал с ди-
электрической проницаемостью εа и толщиной 
Hа-Hb на высоте Ha. Возбуждение щелей осу-
ществляется микрополосковой линией.

Конструкция одиночного элемента МАР пока-
зана на рисунке 3 – вид сверху (+X0+y); на ри-
сунке 4 – в объёме. 

При отработке МАР топологический синтез 
проводился по следующим параметрам: длина, 
ширина и угол поворота нижнего патча; радиус, 
выступы по ширине и глубине (угол поворота 
верхнего патча был принят равным углу поворо-
та нижнего патча) верхнего патча; длина и ши-
рина запитывающей щели; оптимизация ПДМ, в 
т.ч. расстояние между ИЭ. тем самым изменя-
лось суммарное распределение токов в апертуре 
МАР для достижения заданных характеристик 
поляризации поля излучаемой антенной.

рисунок 2. Структура МАР
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рисунок 3. Конструкция ИЭ МАР (вид сверху)0

рисунок 4. Конструкция ИЭ МАР (в объёме)

На рисунке 5 изображено антенное полотно 
МАР. Верхние ИЭ (круглые вторичные патчи) 
располагаются параллельно активному элемен-
ту, представляющему собой металлизированный 
слой с прорезанными в нем щелями. Геометри-
ческие размеры вторичных патчей определя-
ются размером активного элемента. Рефлектор 
расположен позади вторичного патча и пред-
ставляет собой первичный прямоугольный патч. 
Оба ИЭ параллельны друг другу и расположены 
в одной плоскости симметрично относительно 
продольной оси z, вдоль которой распространя-
ется волна. При таком расположении ИЭ шири-
на диаграммы направленности слабо зависит от 
длины антенны. 

Для отражения волны в сторону вторичных 
патчей достаточно всего одного рефлектора. Для 
формирования заданной ДН требуется опреде-
ленная настройка всех ИЭ МАР в зависимости 
от длины волны и расстояния между ИЭ.

рисунок 5. Внешний вид экранированной МАР

рисунок 6. Крепление sMa на корпус МАР

токи в ИЭ по мере удаления от щели должны 
запаздывать по фазе на все большую величину 
по сравнению с фазой тока в щели. Для успеш-
ного формирования ДН амплитуды токов всех 
ИЭ МАР должны быть одинаковы. Для этого 
применяется полосковый делитель мощности 
(ПДМ), выполненный на основе делителя типа 
«елочка» с синфазным возбуждением соседних 
элементов и представляющий собой многопо-
люсное устройство, предназначенное для рас-
пределения мощности, поданной на вход меж-
ду возбуждающими щелями в заданном равном 
соотношении. Делитель мощности специально 
вынесен в отдельный слой для устранения эф-
фектов влияния схемы деления на диаграмму на-
правленности МАР.

На рисунке 6 показан элемент металлизирован-
ного корпуса  МАР и sMa разъема, закреплён-
ного на корпус МАР. К разъёму подключается 
коаксиальный кабель с сопротивлением 50 Ом, 
а центральная жила разъема припаяна к ПДМ. 
Корпус МАР предназначен для устранения не-
желательного влияния на внутреннюю конс-
трукцию МАР со стороны МКА.

2. Анализ результатов моделирования
Полученные в результате расчета МАР мето-

дом МКР во временной области результаты по-
казаны на рисунках 7-20.

частотная зависимость коэффициента отраже-
ния от входа и КСВ экранированной МАР пока-
заны на рисунках 7, 8.

Диаграмма направленности одиночного излу-
чающего элемента МАР, без учёта вторичных 
патчей, может быть определена при использова-
нии модели, основанной на решётке, состоящей 
из двух щелей (Sainati R.A., 1996).

Для разрабатываемой модели были получены 
следующие зависимости:
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рисунок 7. зависимость коэффициента отражения 
s11 от частоты

рисунок 8. зависимость КСВ от частоты
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где V0 – напряжение излучения щели.
Аналогичные выражения приведены в (Sulli-

van P.L., Schaubert D.H., 1986). К сожалению, они 
очень приблизительные для микрополоскового 
излучателя с электродинамическим возбуждени-
ем, потому что в этой теории основание излуча-
теля считается бесконечным. По этой теории, об-
ратное излучение антенны во внимание принято 
не было при оценке характеристик излучения 
одиночного ИЭ, однако при расчёте всей МАР 
методом МКР во временной области этот недо-
статок был устранён. ДН решетки синтезирова-
лась простым перемножением на соответствую-
щий множитель решётки (Воскресенский Д.И., 
2003). Расстояния между ИЭ по осям X и y соот-
ветственно равны DX=0,74l0 и Dy=0,77l0.

Длина, La и ширина Wa щели определяются из 
условия (Pozar D.M., 1986)

( ) 00,1 0,2 , 0,1 .a a aL W Ll≈ - =
Для формирования эллиптической поляриза-

ции поля, излучаемого МАР, была предложена 
гипотеза, согласно которой патчи разворачива-
ются на некоторый угол β над возбуждающей 
щелью (рисунок 3), а их размеры синтезируются 
исходя из соотношения размеров LP и WP, при ус-
ловии отставания составляющих поля Ex и Ey на 
90º. При этом радиус вторичного патча выбира-
ется равным ширине первичного патча WP.

Пространственная ДН по мощности и ДН по 
КЭ МАР на центральной (f0) частоте показаны 
на рисунках 9, 10; в плоскостях φ=0º и φ=90º – на 
рисунках 11, 12 – на нижней (f0-Δf); на рисунках 
13, 14 – на центральной (f0); на рисунках 15, 16 – 
на верхней (f0+Δf) частотах рабочего диапазона.

Сравнение ДН по мощности экранированной 
МАР на нижней (f0-Δf), центральной (f0) и верх-
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ней (f0+Δf) частотах рабочего диапазона показа-
но на рисунке 17 в плоскостях φ=0º, на рисунке 
18 – в плоскости φ=90º.

рисунок 9. Пространственная ДН по мощности на 
частоте f0

рисунок 10. Пространственная ДН по КЭ на частоте 
f0

рисунок 11. ДН по мощности в плоскости φ=0º и 
φ=90º на частоте f0-Δf

рисунок 12. КЭ в плоскости φ=0º и φ=90º на частоте 
f0-Δf

Как видно из рисунка 11, уровень первого бо-
кового лепестка составит -13,6 дб в плоскости 
φ=0º и -13,1 дб в плоскости φ=90º от максимума 
ДН; ширина ДН по уровню половинной мощнос-
ти составит 17º в обеих плоскостях, Ку в макси-
муме составит 20,3 дб. уровень Ку по θº от -5º 

до +5º не ниже 19,3 дб. Как видно из рисунка 12, 
в максимуме КЭ составляет 0,77. уровень КЭ по 
θº от -5º до +5º не хуже 0,76 в плоскости φ=0º и 
не хуже 0,75 в плоскости φ=90º.

рисунок 13. ДН по мощности в плоскости φ=0º и 
φ=90º на частоте f0

Как видно из рисунка 13, уровень первого бо-
кового лепестка составит -13,6 дб в плоскости 
φ=0º и -12,9 дб в плоскости φ=90º от максимума 
ДН; ширина ДН по уровню половинной мощ-
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ности составит 16,9º в обеих плоскостях, Ку в 
максимуме составит 20,3 дб. уровень Ку по θº 
от -5º до +5º не ниже 19,1 дб. 

Согласно рисунку 14 в максимуме КЭ состав-
ляет 0,79. уровень КЭ по θº от -5º до +5º не хуже 
0,79 в плоскости φ=0º и не хуже 0,77 в плоскости 
φ=90º.

рисунок 17. ДН по мощности в плоскости φ=0º на 
частотах рабочего диапазона

рисунок 18. ДН по мощности в плоскости φ=90º на 
частотах рабочего диапазона

Как видно из рисунка 15, уровень первого бо-
кового лепестка составит -13,5 дб в плоскости 
φ=0º и -13,3 дб в плоскости φ=90º от максимума 
ДН, ширина ДН по уровню половинной мощ-
ности составит 16,8º в обеих плоскостях, Ку в 

рисунок 14. КЭ в плоскости φ=0º и φ=90º на частоте 
f0

рисунок 15. ДН по мощности в плоскости φ=0º и 
φ=90º на частоте f0+Δf

рисунок 16. КЭ в плоскости φ=0º и φ=90º на частоте 
f0+Δf
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максимуме составит 20,3 дб. уровень Ку по θº 
от -5º до +5º не ниже 19,2 дб.

Из рисунка 16 видно, что в максимуме КЭ 
составляет 0,78. уровень КЭ по θº от -5º до +5º 
не хуже 0,77 в плоскости φ=0º и не хуже 0,76 в 
плоскости φ=90º.

Распределение нормальной составляющей 
поля E на рисунке 19 показывает, что изменение 
фазы поля E происходит плавно с отставанием 
составляющих Ex и Ey практически на 900. Это 
вместе с характеристиками, показанными на 
рисунках 12, 14, 16, свидетельствует о наличии 
поля эллиптической поляризации согласно 
выдвинутой гипотезе.

Сравнение габаритов рупорной антенны (рису-
нок 1) и 16-элементной МАР с равными радио-
техническими параметрами показано на рисун-
ке 20. Очевидно, что установка МАР позволит 
заметно уменьшить габариты направленной ан-
тенны, установленной на приводе МКА.

Приведенные выше графики показывают, что 
спроектированная МАР будет обладать устойчи-
выми характеристиками со следующими значе-
ниями:
1. Малой массой по сравнению с рупорной ан-

тенной (за счет применения легких материалов 
с низким уровнем e) – порядка 200-250 граммов 
против 1000-1200 граммов.
2. Конструктивной простотой – послойное бес-
клеевое сшивание по направляющим опорам эк-
ранирующей коробки.
3. В разы меньшими габаритами по сравнению с 
рупорной антенной  – порядка 4-8 раз (не считая 
тракта) – (x-y-z) – 135мм×144мм×30,5мм.
4. Высоким уровнем коэффициента эллиптич-
ности в рабочей полосе частот – не хуже 0,75 в 
секторе углов от ±5º.
5. Высоким уровнем коэффициента усиления в 
рабочей полосе частот – не хуже 19 дб в секторе 
углов от ±5º.
6. Низким уровнем боковых лепестков – не бо-
лее -13,3 дб в плоскости φ=00 и -13,3 дб в плос-
кости φ=90º от максимума ДН.
7. Низким уровнем КСВ (максимальное значе-
ние в полосе) – порядка 1,28.

Заключение
Проведённый топологический синтез с приме-

нением САПР, использующих численные методы 

           а – Фаза 0º                                                              б – Фаза 90º

                    в – Фаза 180º                                                            г – Фаза 270º
рисунок 19. Распределение нормальной составляющей поля E



60

рисунок 20. Сравнение габаритов рупорной антенны и 16-элементной МАР с равными радиотехническими 
параметрами

электродинамики МКР и МКЭ, показывает, что 
конструктивное исполнение МАР с учетом ПДМ 
на 16 каналов, экранирующей коробки и коакси-
ального кабеля реализуемо, а спроектированная 
МАР будет обладать устойчивыми радиотехничес-
кими характеристиками в рабочей полосе частот.

При изготовлении опытных образцов МАР для 
лабораторно-опытных испытаний планируется 
отработать несколько вариантов межслоевых за-
полнителей  из пеноматериала и стеклопласти-
ковых сотовых заполнителей для выявления на 
практике влияния разброса конструктивных па-
раметров МАР от послойного заполнителя. Полу-
ченные экспериментальным путем зависимости 
позволят оценить полноту разработанной модели 
и внести соответствующие корректировки.

Планируются работы по учёту влияния конс-
трукции МКА «Резонанс» и привода, на который 
установлена МАР, на характеристики излучения. 
Это позволит при проведении натурных испыта-
ний тем или иным образом трактовать получа-
емые на практике результаты, а также оценить 
критичность влияния конструкции аппарата на 
характеристики излучения.
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The paper describes the orbital transfer vehicle 
intended for payload transportation from LEO to 
lunar orbital center located in one of Lagrangian 
points (L1 or L2) of the Earth-Moon system. 
The task of payload transportation consists in 
a transfer from LEO to the vicinity of the lunar 
orbital center, rendezvous, final approach, and 
docking of the orbital block  
(orbital transfer vehicle + payload)  
to the lunar orbital center.
It is proposed to develop an interorbital tug,  
based on the DM upper stage,  
which has already acquired good reputation 
and uses environmentally friendly propellant 
components.
Furthermore, the article evaluates potential 
measures to increase mass and energy capabilities 
of the orbital transfer vehicle.
Key words:  
upper stage;  
Lagrangian point;  
space exploration;  
orbital transfer vehicle.

В статье рассматривается межорбитальный 
буксир применительно к задаче 
транспортировки полезных грузов с 
околоземной орбиты в лунный орбитальный 
центр, находящийся в точке либрации L1 
или L2 системы «Земля-Луна». Задача 
транспортировки полезных грузов включает 
перелёт с околоземной орбиты в окрестность 
лунного орбитального центра, сближение, 
причаливание и стыковку орбитального 
блока (межорбитального буксира с полезной 
нагрузкой) с лунным орбитальным центром.
Предлагается создать межорбитальный буксир 
на основе уверенно зарекомендовавшего себя 
разгонного блока ДМ, использующего в качестве 
топлива экологически чистые компоненты. 
Кроме того, в статье оценены 
возможные мероприятия для повышения 
массово-энергетических возможностей 
межорбитального буксира.
Ключевые слова: разгонный блок; 
точка либрации;  
освоение космического пространства; 
межорбитальный буксир.

УДк 629.78.015
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Введение
Одним из возможных направлений дальней-

шего исследования космического пространства 
является освоение окололунного пространства 

и луны с созданием необходимой инфраструк-
туры. Существует предположение, что наиболее 
выгодно с энергетической точки зрения распо-
ложить базовую инфраструктуру или лунный 
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орбитальный центр в так называемой точке либ-
рации l1/l2 системы «земля-луна». Создание 
лунного орбитального центра и его дальнейшее 
поддержание потребует выполнения задачи пос-
тоянной транспортировки полезной нагрузки 
(ПН) в точки либрации l1/l2 системы «земля-
луна» (рисунок 1). 

рисунок 1. точки лагранжа в системе «земля-луна» 

В РКК «Энергия» проведены предварительные 
проработки по решению задачи выведения ПН 
в точки либрации l1/l2 (Левантовский В.И., 
1972) с помощью межорбитального буксира 
(Мб), создание которого возможно на базе раз-
гонного блока ДМ, использующего экологичес-
ки чистые компоненты топлива и подтвердивше-
го свою высокую надежность многими пусками. 
Результатами проработки является рациональ-
ная схема выведения ПН в точки либрации l1/l2 
системы «земля-луна» с помощью Мб, а так-
же его предварительный облик. так как жидкий 
кислород как один из компонентов топлива яв-
ляется криогенным, то это накладывает ограни-
чение на время функционирования Мб в косми-
ческом пространстве. При выборе оптимальной 

МежоРбИТАльНый буКСИР НА бАзе РАзгоННого блоКА ДМ

схемы полёта и оценке затрат на энергетическом 
уровне учитывалось это ограничение.

Прототипом базового разгонного блока (Рб) ДМ 
является Рб Д, который создавался для ракетно-
космического комплекса «Н1-л3» и предназначал-
ся для доставки пилотируемого лунного комплекса 
л3 с экипажем на орбиту луны, а после разделе-
ния посадочного модуля и возвращаемого аппара-
та – гашения скорости посадочного модуля перед 
посадкой на поверхность луны. После закрытия 
Н1-л3, в связи с отсутствием задач длительного 
функционирования блока в космосе, на блоке Д и 
его последующих модификациях ДМ, ДМ-sl, ДМ-
slб (Лопота В.А. и др., 2011) с целью улучшения 
массово-энергетических характеристик проведено 
совершенствование конструкции блока примени-
тельно к появляющимся реальным программам 
полета, длительность которых не превышала 12 ч. 
Все блоки успешно прошли летную отработку и 
эксплуатируются до настоящего времени при вы-
полнении государственной космической програм-
мы и коммерческих пусков с использованием РН 
«Протон-М», «зенит» (рисунок 2). 

1. Схема выведения полезной  
нагрузки в точки либрации L1/L2

1.1. Схема движения орбитального 
блока на начальном участке лунных 
траекторий

После отделения от РН первым включением 
маршевого двигателя (МД) Мб производится 
довыведение орбитального блока (Об=Мб+ПГ) 
на опорную орбиту (НКР ~200 км), период кото-
рой выбирается из условия гарантированного 
существования на орбите в течение ~2 суток. 

При выведении в точки l1/l2 системы «земля-
луна» время включения МД определяется датой 
старта и выбранной схемой перелета. Возможны 
схемы перелета со стартом в районе восходящего 

рисунок 2. Создание межорбитального буксира на основе разгонного блока ДМ
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узла («северный» вариант) и со стартом в районе 
нисходящего узла («южный» вариант). Оба вари-
анта энергетически близкие, и выбор конкретного 
из них будет определяться из условий радиовиди-
мости (лучшие условия для «северного» вариан-
та) и других соображений. В статье приводятся 
результаты для схемы перелета со стартом в райо-
не нисходящего узла («южный» вариант).

Отлетный импульс Δv1 по энергетическим со-
ображениям целесообразно отрабатывать за два 
включения МД, но при этом увеличивается вре-
мя выведения ПН.

Время полета к луне – от 3,5 суток и выше. В 
отличие от Рб, отделение которого от ПН про-
водится после выдачи импульса выхода на пе-
реходную орбиту Δv1 и корректирующего им-
пульса Δvкорр (при необходимости) ввиду его 
малого времени функционирования (~24 часа), 
Мб обеспечивает выведение непосредственно в 
точку l1/l2 системы «земля-луна» (рисунок 3). 

1.2. Схема выведения полезной  
нагрузки в точку L1

В результате импульса перехода Δv1 на отлет-
ную орбиту при выведении в точку l1 Мб с ПН 
переводится на орбиту с высотой апогея, соот-
ветствующей высоте точки либрации даты под-
лета. После этого в районе апогея выдается им-
пульс перехода Δv2 на целевую орбиту. Оценка 
массы ПН, выводимой Мб в точку либрации l1, 
приведена для варианта выведения с суммарным 
временем ΔtΣ =3,5 суток.

1.3. Схема выведения полезной  
нагрузки в точку L2

При выведении ПН в точку l2 используется 
гравитационный манёвр в сфере действия луны. 
Величина и точка приложения отлётного им-
пульса Δv1 в этом случае выбираются таким об-
разом, чтобы при входе в сферу действия луны 
Об вышел на пролётную селеноцентрическую 
траекторию с заданными параметрами. Высо-
та пролёта Об над поверхностью луны (высота 
периселения пролётной траектории) в рамках 
рассматриваемой схемы выведения составляет 
~500…100 км (как показали расчёты, суммарные 
затраты характеристической скорости на выве-
дение ΔvΣ будут минимальны при низких вы-
сотах периселения). В периселении пролётной 
траектории выдаётся тормозной импульс Δv2, 
переводящий Об на траекторию полёта в точку 
либрации l2. Последний импульс Δv3 выдаётся 
в точке либрации l2 и переводит Об на целевую 
орбиту. 

Суммарное время перелёта ΔtΣ Об с начальной 
ОИСз в точку либрации l2 для рассматриваемой 
схемы перелёта составит ~4-7 суток. Величина 
отлётного импульса Δv1 и величины импульсов 
Δv2 и Δv3, выдаваемых МД, будут зависеть от 
даты старта (дата старта определяет текущее по-
ложение луны относительно земли, в том числе 
и текущее расстояние от земли до луны). При 
выведении в точку либрации l2 значения им-
пульсов скоростей рассчитаны для произвольно-
го двухнедельного интервала дат старта. 

На рисунках 4-7 представлены зависимости 
различных характеристик двухимпульсной и 

рисунок 3. траектория выведения в точки l1 и l2
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трёхимпульсной (с гравитационным манёвром у 
луны) схем перелёта с ОИСз в l2 от времени 
перелёта (все зависимости построены на при-
мере южных траекторий, соответствующих дате 
старта с ОИСз 14 марта 2011 года).

2. Обсуждение предварительного  
облика межорбитального буксира

2.1. Исходные данные и схема полёта 
орбитального блока в точку либрации 
L1/L2

Основным условием выполнения задачи по 
доставке ПН в точку либрации l1/l2 межорби-

тальным буксиром является его увеличенный 
ресурс работы по сравнению с базовым Рб (~24 
часа). Под доставкой подразумевается причали-
вание и стыковка Об (Мб с ПН) к орбитальному 
центру, находящемуся в точке либрации l1/l2. 
Носителем, обеспечивающим выведение Об на 
опорную орбиту, выбрана РН «Протон-М», но 
возможно рассмотреть выведение с другими 
носителями, в том числе и зарубежными.

Схемой полета Об, включающего в свой со-
став Мб и ПН, предусматривается:
 - довыведение с «незамкнутой» орбиты ИСз на 
круговую опорную орбиту;

 - выведение на траекторию полета к луне;
 - проведение одной-двух коррекций траектории;

рисунок 4. зависимость суммарных затрат характеристической скорости ΔvΣ на перелёт орбитального блока 
с ОИСз в l2 от суммарного времени перелёта ΔtΣ

рисунок 5. зависимость величин Δv первого и второго импульсов двухимпульсной схемы перелёта орбиталь-
ного блока с ОИСз в l2 от времени перелёта Δt
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рисунок 6. зависимость величин первого Δv1, второго Δv2 и третьего Δv2 импульсов трёхимпульсной схемы 
(схемы с гравитационным манёвром у луны) перелёта Об с ОИСз в l2 от суммарного времени перелёта ΔtΣ 
(для варианта схемы с уменьшенным интервалом времени между вторым и третьим импульсами)

рисунок 7. зависимости интервалов времени между смежными импульсами для трёхимпульсной схемы (схе-
мы с гравитационным манёвром у луны) перелёта орбитального блока с ОИСз в l2 (для варианта схемы с 
уменьшенным интервалом времени между вторым и третьим импульсами).

 - торможение для выхода в точку либрации l1 
либо проведение двух импульсов для выхода в 
точку либрации l2. 
Особенности движения Об на начальных учас-

тках лунных траекторий и на участках выхода в 
точки либрации l1 и l2 приведены выше. Оцен-
ка массы ПН, выводимой Мб в точку либрации 
l2, приведена для варианта выведения с суммар-
ным временем ΔtΣ =6,0 суток.

2.2. Облик межорбитального буксира  
и оценка массовых характеристик  
орбитального блока

К Мб, помимо задачи доставки в точки либра-
ции l1 и l2, предъявляются требования:
 - обеспечения причаливания и стыковки (рас-
стыковки) с объектом, находящимся в точке 
либрации l1/l2;
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таблица 2 – Предварительная оценка конечной массы межорбитально

ДМ базовый МБ-L1 МБ-L2
конечная масса 2200,0 3240,2 3419,2

прирост конечной массы 1040,2 1219,2
неизменная доля конечной массы 1655,2 1655,2 1655,2

аппаратура и кабели 544,8 805,0 984,0
система управления 253,0 140,0 140,0

система телеизмерений 111,0 115,0 115,0
комплекс бортовых средств 25,0 25,0 25,0
система электроснабжения 66,3 365,0 524,0

система терморегулирования 50,0 100,0 100,0
детали установки приборов 39,5 60,0 80,0

система обеспечения стыковки 780,0 780,0

 - обеспечения теплового режима жидкого кис-
лорода и приборов при длительном пребыва-
нии их в космическом пространстве (ΔtΣ ≥6,0 
суток), а также при предстартовой подготовке;

 - обеспечения систем и агрегатов Мб электропита-
нием в течение длительного полета (ΔtΣ ≥6,0 суток);

 - обеспечения защиты систем и агрегатов, в час-
тности системы управления, от воздействия 
внешних радиационных поясов и солнечного 
излучения (высокоэнэргетичных протонов, из-
лучаемых во время солнечных вспышек);

 - обеспечения получения и передачи телемет-
рической информации на расстоянии более 
350 000 км, реализации режимов радиоконтро-
ля орбиты и выдачи команд управления борто-

выми системами;
 - обеспечения увеличенного объема измерений 
параметров систем Мб.
При доработке (создании) систем и агрегатов 

необходимо учесть необходимость повышения 
массы ПН межорбитального буксира и дефицит 
мощности системы электроснабжения при дли-
тельном (ΔtΣ ≥6,0 суток) полете.

Исходя из возлагаемых требований к Мб, в 
его составе предусматривается наличие соот-
ветствующих средств и систем. В частности, в 
его составе должны быть доработаны и введены 
вновь: двигательная установка для обеспечения 
координатных перемещений Об в процессе при-
чаливания, аппаратура системы причаливания, 

таблица 1 – Исходные данные

наименование параметра значение 

космодром запуска байконур

ракета-носитель Протон-М
начальная орбита выведения РН:

высота в апогее, км
высота в перигее, км

наклонение, град

187,0
- 490
51,6

тип головного обтекателя 14С75.13

масса выводимого Об, кг 25700
базовый разгонный блок:

масса сбрасываемых среднего и нижнего переходника, кг
конечная масса блока, кг

тяга маршевого двигателя в пустоте, кгс
удельный импульс тяги МД 11Д58МФ, с

характеристическая скорость довыведения на опорную орбиту (НКР~200 км), 
м/с

1190
2200
5000
372

213
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таблица 3 – Изменение массовых характеристик орбитального блока на этапах полета

МБ-L1 МБ-L2
выведение на опорную орбиту   

начальная масса Об 25700 25700
стартовая масса Об 24470 24470

масса в конце работы МД 23080 23080
рабочий запас топлива 1390 1390

потребная величина Δv, м/с 213 213
выведение на траекторию полета к Луне   

стартовая масса Об 23050 23050
масса в конце работы МД 9735 9695

рабочий запас топлива 13315 13355
потребная величина Δv, м/с 3145 3160

коррекция траектории   
стартовая масса Об 9705 9665

масса в конце работы МД 9505 9470
рабочий запас топлива 200 195

потребная величина Δv, м/с 75 75
выведение в точки либрации   

выдача 1-го импульса скорости   
стартовая масса Об 9475 9440

масса в конце работы МД 7505 8840
рабочий запас топлива 1970 600

потребная величина Δv, м/с 850 240
выдача 2-го импульса скорости   

стартовая масса Об 8810
масса в конце работы МД 7745

рабочий запас топлива 1065
потребная величина Δv, м/с 470

сближение и стыковка с орбитальным центром   
стартовая масса Об 7500 7740

масса в конце работы МД 7240 7470
рабочий запас топлива 260 270

потребная величина Δv, м/с 100 100
отделяемая масса МБ 3240 3420

масса доставляемой ПН 4000 4050
потребная суммарная величина ΔV, м/с 4383 4258

антенно-фидерные устройства, система энерго-
снабжения, радиокомплекс, агрегат стыковки с 
его системой управления и др. Для обеспечения 
длительных программ полета Мб необходимо 
осуществить мероприятия по увеличению коли-

чества слоёв экранно-вакуумной теплоизоляции 
на баке окислителя до 100 слоёв.

Многофункциональный двигатель 11Д58МФ 
рассчитан на семикратное включение в полете 
и весь диапазон температур жидкого кислорода.
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В связи с доработкой и введением новых сис-
тем и агрегатов Мб по сравнению с базовым Рб 
изменится его конечная масса. Предварительная 
оценка конечной массы Мб и сравнение ее с ба-
зовым Рб приведена в таблице 2. 

Изменение массовых характеристик Об для 
выведения в точку либрации l1/l2 при суммар-
ном времени перелёта ΔtΣ в точку l2 показано в 
таблице 3. 

Заключение
• С использованием межорбитального буксира, 

создаваемого на основе Рб ДМ, в точки либра-
ции l1 и l2 системы «земля-луна» может быть 
выведена ПН, масса которой, соответственно 
4000 кг и 4050 кг, с причаливанием и стыковкой 
Мб к лунному орбитальному центру.

• Необходимая производственная база для со-
здания Мб существует.

• Полученные результаты оценок  являются пред-
варительными, подлежащими в дальнейшем 
уточнению при более глубоких проработках.

• Для получения резерва и повышения массово-
энергетических возможностей Мб целесооб-

разно:
 - использовать на Мб более экономичные средс-
тва обеспечения электропитанием (например, 
электрохимический генератор тока, комбини-
рованную систему в составе солнечных и ак-
кумуляторных батарей и пр.);

 - создание перспективной системы управления;
 - использование перспективных углеводородных 
горючих типа «синтин», «боктан», «соткан»;

 - проведение комплексного анализа и выбор оп-
тимальной схемы полета с учетом выполнения 
требований по обеспечению требуемой темпе-
ратуры жидкого кислорода;

 - сокращение диапазона дат запуска РКН.
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рисунок 8. Предварительный облик межорбитального буксира с отсеком полезного груза и головным обтека-
телем
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Рассмотрены вопросы саморазогрева новых 
полупроводниковых тензорезисторов  
на основе моносульфида самария (SmS)  
и причины актуализации этой проблемы, 
связанной с уменьшением площади 
тензочувствительного элемента, на котором 
рассеивается мощность энергии питания. 
Приведен расчет теплового режима 
тензорезисторов на основе моносульфида 
самария при кондуктивном теплообмене  
и постоянном выделении тепловой нагрузки. 
Отмечена зависимость температуры 
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особенностей тензорезистора. 
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Введение 
Разработка полупроводниковых тензорезисто-

ров (ПтР) является труднейшей задачей, кото-
рая до сих пор удовлетворительно не решена. 
В датчиках механических величин (в основном 
это датчики давления) используется интеграль-
ное исполнение, а субстратом (здесь – упругим 
элементом)  служат или кремний, или сапфир. 

Монокристаллический субстрат обладает иде-
альными упругими характеристиками, но это не 
может компенсировать довольно ограниченные 
температурный диапазон и выходной сигнал. 
Наклеиваемые ПтР, как правило, представляют 
собой кремниевые пластины с золотыми вывод-
ными проводниками, вырезанные по определен-
ным кристаллографическим осям [111], [110], 
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[100] и, чаще всего, закрепленные на полимер-
ной подложке (Полупроводниковые тензодат-
чики, 1965). Широкого распространения они не 
получили, так как имеют много недостатков и 
очень дороги. Нелинейность и температурная 
зависимость большинства метрологических ха-
рактеристик не способствуют точному измере-
нию механических величин.

здесь рассматривается редкоземельный по-
лупроводник, который лишен указанных выше 
недостатков и имеет значительные преимущес-
тва в сравнении с традиционными кремниевы-
ми полупроводниками. тензочувствительные 
пленки моносульфида самария (sms) получают 
в вакуумных установках путем взрывного ис-
парения и конденсации на субстратах (подлож-
ках), нагретых до 350÷400ºС. При этом пригодно 
только взрывное испарение, которое позволяет 
получить стехиометрический состав на субстра-
те, так как существуют еще два сульфида сама-
рия (sm2S3 и sm3S4) и при обычном испарении 
на подложке конденсируется конгломерат этих 
сульфидов (Володин Н.М., Каминский В.В и др., 
2011).

Среди известных материалов моносульфид са-
мария имеет максимальную тензочувствитель-
ность. Даже поликристаллические пленки sms 
можно получить с чувствительностью до 100, 
причем на любом субстрате, выдерживающем 
указанную выше температуру. Градуировочная 
характеристика линейна, величины температур-
ного коэффициента сопротивления, тензочувс-
твительности и электрического сопротивления 
можно варьировать изменяя режимы испарения 
и конденсации. Материал этот температурно- и 
радиационностоек и сохраняет свои характе-
ристики в диапазоне -250 ÷ +400ºС. Эти выда-
ющиеся, с точки зрения тензометрии, свойства 
объясняются зонной структурой полупроводни-
ка, которая подробно рассматривается в работе 
(Володин Н.М., Мишин Ю.Н. и др., 2011).

тензорезисторы (тР) имеют большое число па-
раметров, с которыми сталкивается разработчик. 
Основные из них определяют ГОСт 20420-75 
«теНзОРезИСтОРы» «термины и определе-
ния» и ГОСт 21616-91 «теНзОРезИСтОРы» 
«Общие технические условия», но среди этих 
параметров отсутствует и никак не регламенти-
руется понятие «саморазогрев». Это объясняет-
ся тем, что характеристика эта не актуальна в 
отношении металлических тР, которые имеют 
достаточно большую площадь, на которой рас-
сеивается сравнительно небольшая мощность. 
тепловые потоки уравновешиваются за время, 
сравнимое с временем прогрева вторичной ап-
паратуры. Проблемы возникают только при ус-

тановке тР на материалы с плохой теплопровод-
ностью.

В связи с отсутствием определения понятия 
«саморазогрев» в регламентирующей докумен-
тации, дадим определение этой характеристике. 
Саморазогрев означает нагревание ПтР или тР 
от штатного электрического питания. Видимым 
проявлением саморазогрева является дрейф 
(смещение) выходного сигнала, возникающего 
вследствие изменения сопротивления ПтР от 
температуры. температурная зависимость со-
противления  металлических тР не велика, но в 
ПтР с новым редкоземельным полупроводником 
проблема саморазогрева актуализируется по не-
скольким причинам.

1. Конструктивные особенности ПТР 
на основе SmS

ПтР на основе sms получают в вакуумной 
камере, которая, конечно, имеет ограниченный 
объем. Конденсация всех необходимых пленок 
производится за один цикл (без развакууми-
рования) при высоком вакууме, и на это тра-
тится значительное время (Мишин Ю.Н. и др., 
2011). Важно получить максимальное количес-
тво ПтР за один цикл, потому что это снижа-
ет себестоимость ПтР и увеличивает их коли-
чество в одной партии, если партией считать 
ПтР, полученные за один цикл. Для выборки 
из партии определяются метрологические ха-
рактеристики, которые распространяются на 
всю партию. Отсюда предельно малые габа-
риты ПтР, которые обратно пропорциональны 
их количеству. Площадь активного элемента 
0.3×0.3 мм2 была выбрана по указанным выше 
причинам и по многим другим (точность из-
готовления масок, точность их совмещения 
внутри  камеры и др.). так как для успешной 
конденсации субстрат должен быть нагрет 
до 350÷400ºС, в качестве материала для него 
была выбрана константановая холоднокатаная 
лента, толщина которой здесь равна 0.008 мм.  
Выбор обосновывался тем, что эта лента ши-
роко распространена и легко обрабатывается 
с помощью литографии. тензочувствительный 
элемент из моносульфида самария отделен от 
металлической ленты диэлектрической плен-
кой из моноокиси кремния, толщина которой 
может колебаться в пределах 0.001÷0.003 мм, в 
зависимости от шероховатости субстрата.

Для тепловых расчетов выбрано три типа 
ПтР, представленных на рисунках 1, 2 и 3. 
Они все имеют равные по площади  и сопро-
тивлению тензочувствительные элементы, 
которые в данном контексте уместно назвать 
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нагревательными элементами. ПтР находятся 
в рабочем состоянии, т.е. наклеены на метал-
лическую деталь и запитаны равным по вели-
чине электрическим напряжением 5 В. у всех 
сопротивление 5000 Ом и, следовательно, на 
всех рассеиваются равные мощности 0.005 Вт; 
все имеют равные по габаритам и толщине по-
лимерные подложки, изготовленные из лака 
Вл-931.

Итак, все три типа ПтР генерируют равные 
количества тепла, а различаются они эффектив-
ностью теплоотвода. 

На рисунке 1 представлен ПтР № 1, его про-
дольный разрез (а), вид в плане (б), увеличен-
ный фрагмент (в) и выполненная в solidWorks 
модель (г). ПтР наклеен на деталь 1. Полимер-
ная подложка 2 формируется после высоко-
температурных операций в вакуумной камере  
на носителе 3, который представляет собой 

                              а                                                       б                                                  в

г
а – ПтР в плане; 
б – продольный разрез ПтР; 
в – увеличенный фрагмент ПтР; 
г – модель ПтР.
рисунок 1. Полупроводниковый тензорезистор № 1

константановую фольгу (ленту) толщиной 
0.008 мм; в плане он является прямоугольни-
ком, совпадающим по размерам с полимерной 
подложкой 2. С другой стороны на носителе 
3 осаждены разделительная диэлектрическая 
пленка 4 из моноокиси кремния (siO) толщи-
ной 0.002 мм, моносульфид самария (sms) 5 
толщиной 0.0005 мм, контактный металл алю-
миний (al) 6 и никель (ni), предназначенный 
для крепления выводов пайкой. Наглядная мо-
дель (г) дает хорошее представление о распо-
ложении слоев в ПтР.

На рисунке 2 изображен ПтР № 2 в плане без 
разрезов, так как разрезы совпадают с разреза-
ми на рисунке 1. Модель ПтР № 2 позволяет по-
лучить представление о форме и расположении 
слоев. Этот ПтР отличается от ПтР № 1 тем, 
что носитель 3, разделительная диэлектрическая 
пленка (siO) 4 и тензочувствительная пленка 
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                           а                                                                                                          б
а – ПтР № 2 в плане; 
б – модель ПтР.
рисунок 2. Полупроводниковый тензорезистор № 2

                              а                                                       б                                                   в

г
а – ПтР в плане; 
б – продольный разрез ПтР; 
в – увеличенный фрагмент ПтР; 
г – модель ПтР.
рисунок 3. Полупроводниковый тензорезистор № 3
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(sms) 5 имеют форму гантели. В тепловом отно-
шении этот ПтР менее защищен от саморазогре-
ва, чем модель № 1, так как «радиатор», в роли 
которого выступает металлический носитель, 
меньше по размерам.

Изображенный на рисунке 3 ПтР № 3 принци-
пиально отличается от первых двух. На поли-
мерной подложке 2 расположена тензочувстви-
тельная пленка 5. Кроме центральной рабочей 
части размером 0.3×0.3 мм2, она зашунтирова-
на контактной пленкой алюминия 6 толщиной 
0,0005 мм. Рабочая часть защищена диэлект-
рической пленкой из моноокиси кремния 4, а в 
качестве контактных площадок 3 используется 
часть удаленного из рабочей зоны носителя, т.е. 
константан толщиной 0.008 мм. Из всех рас-
смотренных моделей такой ПтР должен наибо-
лее безупречно передавать деформацию объек-
та, на который он наклеен и от которого его не 
отделяет жесткий силовой элемент. В первых 
двух моделях таким элементом является носи-
тель, модуль упругости которого на два порядка 
выше, чем у связующего. К жесткости и адге-
зионным характеристикам подложки и клея в 
этом случае предъявляются повышенные тре-
бования.

Но несмотря на очевидные преимущества тре-
тья модель лишена «радиатора» (носителя), и 
мы можем ожидать проблем с тепловыми явле-
ниями.

2. Тепловой расчет трех типов ПТР
В данной работе представлен расчет теплово-

го режима ПтР для случая кондуктивного теп-
лообмена при постоянном выделении тепловой 
нагрузки.

тепловыделение задано равномерно по време-

ни и по поверхности. зоной теплонагружения 
является двухсторонняя площадка площадью 
0,3х0,3 мм2 в центре пластины из моносульфи-
да самария (sms-пластина). тепловая нагрузка, 
рассеиваемая в рабочей зоне – 0,005 Вт. Объ-
ект измерения выполняет функцию радиатора 
большой теплоемкости, поскольку линейные 
размеры его многократно превышают размеры 
тензорезистора. Передача тепла осуществляется 
исключительно теплопроводностью через места 
контакта материалов.

В таблице_1 приведены значения толщины и 
теплопроводности для каждого материала тензо-
резистора. Модель рассматривается как сплош-
ная среда. Материал каждого слоя является од-
нородным, т.е. его свойства одинаковы во всех 
точках детали. Считается, что свойства материа-
лов не зависят от влияющих величин, например 
от времени, температуры и др.

Для тепловых расчетов объектов исследо-
вания с учетом кондуктивного теплообмена 
была использована система моделирования 
и конечно-элементного анализа конструкций  
Msc.visualnastran for Windows. Данная система 
имеет многочисленные средства для создания и 
отображения геометрической, в том числе твер-
дотельной, модели рассчитываемого объекта, 
обладает богатыми возможностями ее подготов-
ки и редактирования с доступом ко всем свойс-
твам большого набора конечных элементов.

Полный цикл анализа  конструкций включает 
следующие основные этапы:
 - разработку геометрии конструкции – геомет-
рическое моделирование;

 - задание характеристик материалов элементов 
конструкции;

 - выбор типов конечных элементов и ввод их па-
раметров;

таблица 1 – Характеристики материалов

№ слоя материал толщина слоя, мм теплопроводность,  
Вт/(м·К)

1 Ал19 1 117

2 полимерная пленка
Вл-931 0,03 0,034

3 фольга константановая 0,003 22

4 моноокись кремния 0,002 1,38

5 моносульфид самария 0,0005 20

6 алюминий 0,0005 120

7 никель 0,002 94
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 - разбиение конструкции на конечные элементы;
 - задание граничных условий – связей, налагае-
мых на конструкцию;

 - формирование системы нагрузок, задание их 
значений или функциональных зависимостей 
от параметров модели;

 - проверку корректности разработанной модели 
и, при необходимости, редактирование её ха-
рактеристик;

 - расчёт конструкции – конечно-элементный 
анализ;

 - анализ результатов расчёта, форматирование 
их представления;

 - вывод результатов на принтер, запись в файл 
или копирование в отчётные документы.
На основе базовой твердотельной модели 

в программе Msc.visualnastran было произ-
ведено разбиение основных поверхностей на 
элементы. При разбиении использовались че-
тырёхугольные плоские элементы. На основе 
плоских элементов методами выдавливания 
(Extrude) и вытягивания (Sweep) была создана 
конечно-элементная сетка, состоящая из про-
странственных элементов. На промежуточных 
этапах в процессе создания конечно-элемент-
ной модели проводилось «сшивание» элемен-
тов. Модель с максимальным количеством раз-
биений содержит 7552 элементов и 9560 узлов. 
Общий вид итоговых расчетных моделей пред-
ставлен на рисунке 4.

Граничными условиями являются заданные в 
узлах температуры и тепловые нагрузки. Каждо-
му элементу присвоены свои теплофизические 
характеристики. 

В Msc.vnW с позиций задания опций тепло-
вого расчета выделяются два основных случая: 
анализ стационарных (линейных или нелиней-
ных) задач – Steady-State Heat Transfer и неста-
ционарных (также линейных или нелинейных) 
задач – Transient Heat Transfer.

Для расчётов теплового режима объектов ис-
следования проводился анализ стационарных 
задач (Steady-State Heat Transfer).

В расчете использованы два вида узловых на-
грузок: температура Т (Temperature) и тепловы-
деление (Heat Generation). На нижней границе 
объекта измерения задавалась постоянная тем-
пература, равная плюс 20°С. тепловыделение 
задавалось в узлы как распределенная по sms-
пластине нагрузка.

те поверхности, на которых не заданы тем-
пература или тепловые потоки, считаются сво-
бодными от тепловых нагрузок (теплоизолиро-
ванными), что соответствует равенству нулю 
теплового потока или (по закону Фурье) гради-
ента температуры по нормали к данной части 

поверхности.
Результаты теплового расчета систем, состо-

ящих из объекта и ПтР №№ 1, 2 и 3 в про-
грамме Msc.visualnastran, представлены на 
рисунке 5.

В ПтР № 1 самая «горячая» зона, место распо-
ложения которой соответствует чувствительному 
элементу, – 20.17ºС, т.е. приращение температу-
ры составляет всего лишь 0.17ºС. Соответствую-
щая температура на ПтР № 2 – 24.38, а прираще-
ние температуры более серъезное – 4.38ºС. Как 
и ожидалось, в ПтР № 3 чувствительный эле-

ПолуПРоВоДНИКоВые ТеНзоРезИСТоРы НА оСНоВе МоНоСульФИДА САМАРИя  
Для КоСМИЧеСКИх АППАРАТоВ. САМоРАзогРеВ

а

б

в

а – общий вид итоговой расчетной модели ПтР № 1;
б – общий вид итоговой расчетной модели ПтР № 2;
в – общий вид итоговой расчетной модели ПтР № 3.
рисунок 4. Общий вид итоговых расчетных моделей
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а

б

в
а – результаты теплового расчета объекта и ПтР № 1;
б – результаты теплового расчета объекта и ПтР № 2;
в – результаты теплового расчета объекта и ПтР № 3.
рисунок 5. Результаты теплового расчета

мент имеет наибольшую в ряду рассматривае-
мых конструкций температуру – 60.57ºС и очень 
большое приращение температуры – 40.57ºС.

Заключение
Расчеты подтвердили и наполнили содержа-

нием умозрительно понятную картину. Первая 
модель имеет достаточно емкий тепловой акку-
мулятор в виде металлической пластины разме-
ром 2.8×1.5×0.008 мм3, отсюда незначительный 

нагрев тензочувствительного элемента. Но эта 
же пластина создает проблемы при передаче де-
формации объекта на чувствительный элемент 
ПтР. упругое противодействие растяжению или 
сжатию может вызвать снижение коэффициента 
передачи и значительную ползучесть.

Вторая модель имеет менее емкий тепловой 
аккумулятор, а значит, более высокую темпе-
ратуру чувствительного элемента. Носитель 
(металлическая пластина) этого ПтР в месте 
расположения чувствительного элемента имеет 
ширину (0.3 мм), в пять раз меньшую, чем ПтР 
№ 1, следовательно, во столько же раз умень-
шится и противодействие деформации.

И, наконец, последняя модель (№ 3) вообще 
не имеет металлической пластины (носителя) в 
зоне расположения чувствительного элемента. 
Эта модель идеальна с точки зрения передачи 
деформации, но значительный нагрев чувстви-
тельного элемента приводит к необходимости 
принятия мер для снижения его температуры. 
Это возможно путем снижения мощности, ко-
торая рассеивается чувствительным элементом. 
Для этого есть два способа: увеличение электри-
ческого сопротивления и уменьшение напряже-
ния питания, так как W = U2/ R.

Расчетные величины: U = 5 В; R = 5 000 Ом; 
W = 0.005 Вт.

уменьшим напряжение питания и увеличим 
электрическое сопротивление в десять раз, тог-
да: U = 0.5 В; R = 50000 Ом; W = 0.000005 Вт.

Как видим, рассеиваемая чувствительным эле-
ментом мощность уменьшилась в тысячу раз. 
таким образом, наиболее перспективными явля-
ются модели ПтР № 2 и ПтР № 3. 
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В статье предложена процедура выбора 
замкнутого маршрута полета легкого 
летательного аппарата с учетом прогноза 
ветра, сведенная к решению задачи 
коммивояжера по  нахождению кратчайшего 
по времени полета  замкнутого маршрута. 
На конкретном примере показано влияние 
направления ветра на вид оптимального 
решения.
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Введение
В течение ряда лет НПО им. С.А. лавочкина 

ведет работы по созданию беспилотных лета-
тельных аппаратов (блА) различных типов и 
назначения, включая аппараты микрокласса. 
На текущем этапе основные усилия направле-
ны на решение вопросов управления полетом 
блА: отработку аппаратных и программных 
средств определения параметров движения, 
алгоритмов стабилизации и управления блА. 

Фактически речь идет о разработке автомати-
зированного комплекса управления полетом 
(АКуП), в состав которого входят бортовой и 
наземный сегменты. бортовой сегмент вклю-
чает в себя пилотажно-навигационный блок: 
измерители параметров движения, автопилот,  
навигационный блок, рулевые приводы. На-
земный сегмент представляет  собой рабочее 
место оператора блА, являющееся совокуп-
ностью аппаратных и программных средств, 
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обеспечивающих наземную часть подготовки 
полета и взаимодействие оператора с блА на 
всех этапах его функционирования. В (Тарга-
мадзе Р.Ч. и др. Основные направления иссле-
дований по разработке автоматизированного 
комплекса управления полетом беспилотного 
лА, 2010) описаны основные задачи, реша-
емые аппаратно-программным комплексом 
наземного сегмента АКуП. В данной статье 
подробно рассмотрена лишь одна из них – 
предполетная разработка маршрута движения 
аппарата. Важность этой задачи обусловлена 
тем, что рациональное (оптимальное) состав-
ление маршрута полета непосредственно по-
вышает эффективность и надежность решения 
целевой задачи блА. При этом под целевой 
задачей понимается полет аппарата как носи-
теля съемочной аппаратуры для ее доставки к 
интересующим потребителя участкам земной 
поверхности, их последующая съемка, а так-
же возврат носителя в указанную точку. таким 
образом, результатом операции мониторинга 
является  получение целевой информации за-
данного качества об интересующих потреби-
теля районах земной поверхности с сохране-
нием блА для дальнейших операций.

1. Формализация и постановка задачи 
составления маршрута

Содержание и характер задачи составления 
маршрута полета существенно зависит от це-
левой обстановки. Под целевой обстановкой 
понимается совокупность исходных данных, 
определяющих размещение в пространстве, 
размеры и конфигурацию объектов наблюде-
ния. В (Таргамадзе Р.Ч. и др. Основные на-
правления исследований по разработке автома-
тизированного комплекса управления полетом 
беспилотного лА, 2010)  описаны различные 
типы целевых обстановок, в частности в виде 
набора определенным образом расположенных 
локальных (точечных) и площадных объектов. 
В (Таргамадзе Р.Ч. и др. требования к автома-
тизированному комплексу управления полетом 
перспективного беспилотного лА, 2010) было 
показано, что группа или несколько групп  ло-
кальных объектов естественным образом ин-
терпретируется как совокупность точек, рас-
положенных на земной поверхности. таким 
образом,  наиболее интересные в практическом 
плане варианты размещения и конфигурации 
объектов наблюдения были сведены к одно-
му базовому варианту, при котором на земной 
поверхности задается совокупность точек, ко-
торые должны быть связаны маршрутом поле-

та.  такой вариант задания целевой обстановки 
оказался наиболее общим. Итак, на местности в 
определенной системе координат задана группа 
точек. Известны также координаты точки стар-
та (точка, из которой вылетает блА) и фини-
ша (точка, в которой блА заканчивает полет). 
Предполагается, что эти точки совпадают. за-
дача сводится к нахождению наискорейшего 
замкнутого маршрута в виде ломаной, соединя-
ющей все указанные точки.  Расчет маршрута 
производится для аппарата, который движется 
на постоянной высоте с постоянной воздушной 
скоростью. 

Очевидно, что приведенная выше формулиров-
ка задачи совпадает с формулировкой замкнутой 
задачи коммивояжера (Сигал И.Х., Иванова А.П., 
2003). Действительно, требуется найти замкну-
тый маршрут обхода точек без повторного захо-
да  в них, причем оптимальный маршрут должен 
обеспечить минимум затрат определенного ре-
сурса на его реализацию. В данном случае под 
ресурсом понимается полетное время.  Целесо-
образность минимизации времени облета задан-
ной совокупности точек обусловлена следующи-
ми соображениями. Во-первых, это обеспечит 
экономию топлива и повышение оперативнос-
ти доставки целевой информации. Во-вторых, 
снизит риск потери аппарата из-за перерасхода 
горючего против расчетной величины, т.е. по-
высит надежность успешного проведения опе-
рации (Nicola Ceccarelli, John J. Enright, Emilio 
Frazzoli, Steven J., 2007).   

2. Учет ветра при составлении 
матрицы коммивояжера

Особенностью обсуждаемой задачи маршру-
тизации является необходимость учета ветра, 
поскольку воздушная скорость аппаратов рас-
сматриваемого типа сравнительно невелика. Од-
новременно с этим для них характерны неболь-
шой радиус действия и непродолжительный по 
времени полет. Это позволяет использовать в 
качестве прогностической модели ветра такой ее 
простейший вариант, когда направление и ско-
рость ветра полагаются постоянными для всей 
зоны и времени полета и соответствующими ха-
рактеристикам ветра в точке старта. 

Описанные в статье алгоритмы поиска опти-
мального маршрута предполагают априорное 
знание скорости и направления ветра на мар-
шруте. При наземной подготовке маршрута во 
внимание принимаются параметры ветра на вы-
соте полета, прогнозируемые в зависимости от 
скорости ветра на поверхности земли. Эти оцен-
ки  могут отличаться от реальных вследствие, 
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во-первых, влияния характера земной поверх-
ности, во-вторых, отличия реального состояния 
атмосферы, например градиента температуры 
по высоте, от прогнозируемого. Это вызывает 
необходимость корректировки маршрута в про-
цессе полета на основе вновь полученных оце-
нок параметров  ветра. 

Вопросы оценки параметров ветра в полете вы-
ходят за рамки обсуждаемых в статье проблем. 
Отметим, что величина и направление скорости 
ветра могут определяться на основе прямого из-
мерения вектора земной скорости блА бортовой 
навигационной системой (курсового угла и ве-
личины земной скорости),  и вектора воздушной 
скорости (угла рыскания  и величины воздушной 
скорости), которые наблюдаются бортовой инер-
циальной системой.

Для позиционирования точечных объектов ис-
пользуется связанная с земной поверхностью 
прямоугольная система координат Oxy. Ось Ox 
направлена на восток, а ось Oy на север. По-
ложение начала координат свяжем с точкой 
«старт – финиш». Местоположение в принятой 
системе координат любого, например j-го объ-
екта задается парой координат или вектором

j

j

x
y

 
 
 

. Рассмотрим пару точек, обозначенных в

системе координат Oxy как A и B. Их положение 

задано векторами A

A

x
A

y
 

=  
 

 и B

B

x
B

y
 

=  
 

. Напра-

вление от точки A к точке B совпадает с направ-

лением вектора AB B A

AB B A

x x x
AB B A

y y y
-   

= = - =   -   
.

Расстояние между точками A и B равно модулю
AB вектора AB

( ) ( )2 22 2
AB AB B A B AAB x y x x y y= + = - + - .   (1)

Ветер будет описываться вектором Vв , модуль  
Vв которого равен скорости ветра, а его направле-
ние соответствует направлению ветра. На плос-
кости, определяемой системой координат Oxy, 
направление ветра будем задавать углом α. угол 
α отсчитывается от оси Ox в направлении против 
часовой стрелки в пределах от 0 до 180 градусов 
и в направлении по часовой стрелке в пределах 
от 0 до -180 градусов (рисунок 1). таким обра-
зом, если α составляет 180 или -180 градусов, то 
речь идет об одном и том же направлении ветра – 
против оси Ox. 

Проекции вектора Vв  на оси Ox и Oy определя-
ются соответственно по формулам

о РАцИоНАльНоМ ВыбоРе зАМКНуТого МАРшРуТА ПолеТА легКого леТАТельНого АППАРАТА  
С уЧеТоМ ПРогНозА ВеТРА

cos ,
sin .

V V
V V

α
α

=
=

в x в

в y в              
Элемент i, j матрицы коммивояжера равен вре-

мени, которое затратит блА на перелет из точки 
i в точку j в условиях действия ветра. Диагональ-
ные элементы матрицы полагаются равными 
бесконечности.

Особенностью матрицы коммивояжера, сфор-
мированной с учетом действия ветра, является 
то, что она оказывается несимметричной. Дру-
гими словами, элемент  i, j такой матрицы не ра-
вен элементу j, i. Это понятно, поскольку ветер 
для любой пары объектов оказывается в одном 
направлении «попутным», а в обратном «встреч-
ным». Особым случаем является траверзное к 
вектору AB  направление ветра, при котором 
наддиагональный элемент матрицы коммивоя-
жера равен соответствующему поддиагонально-
му элементу. При расчете элемента i, j матрицы 
коммивояжера учитывается, что вектор скорости 
движения аппарата развернут относительно ли-
нии, соединяющей объект i с объектом j  на оп-
ределенный угол. Величина этого угла находит-
ся из условия «попадания» из точки i в точку j с 
учетом действия ветра. 

Рассмотрим подробнее перелет из точки A в 
точку B с учетом действия ветра (рисунок 2). При 
этом используются следующие обозначения:

VЛА  – вектор скорости блА относительно воз-
душной массы;

Vв  – вектор скорости ветра (воздушной массы) 
относительно земной поверхности; 

V  – вектор скорости блА относительно зем-
ной поверхности.

таким образом, V  это скорость абсолютная,
VЛА  – относительная, а Vв  – переносная. Извест-
но, что V V V= +ЛА в .

Эквивалентом последнего выражения являют-
ся два других соотношения. Первое из них оп-

рисунок 1. задание направления ветра
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ределяет модуль V вектора скорости V  как сум-
му проекций векторов VЛА  и Vв  на направление
вектора AB   

V V V= +ЛА вАВ АВ
пр пр .                                       (2)

Второе из вышеупомянутых соотношений вы-
ражает то обстоятельство, что проекции векто-
ров Vв  и VЛА  на направление, определяемое век-
тором AB⊥ , который перпендикулярен вектору 
AB , равны по величине и противоположны по 
знаку 

⊥ ⊥
= -ЛА вАВ АВ

пр V пр V .                                                    (3)
Второе слагаемое в (2) определяется по форму-

ле V +⋅
= = в x АВ в y АВв

вАВ

V x V yАВ
пр V .

АВ АВ
               (4)

При определении первого слагаемого в (2) уч-

тем, что ( ) ( )2 22V V V
⊥

= +ЛА ЛА ЛААВ АВ
пр пр , 

откуда находим ( )22V V V
⊥

= -ЛА ЛА ЛААВ АВ
пр пр .

Или, с учетом (3), получаем

( )22V V V
⊥

= -ЛА ЛА вАВ АВ
пр пр .                                 (5)

Неизвестное вычитаемое под радикалом мож-
но определить по формуле                                  

2 2

V VVV ⊥ ⊥
⊥

⊥ ⊥

+⋅⊥
= =

⊥ +
в x АВ в y АВв

вАВ

АВ АВ

x yАВ
пр .

АВ x y          

(6) 

здесь ⊥

⊥

 
⊥ =  

 
АВ

АВ

x
АВ

y
 – вектор с произвольным

модулем ⊥ АВ , перпендикулярный вектору AB .
Фактически вектор AB⊥  нужен только для за-

рисунок 2. Перелет между точками A и B с учетом 
действия ветра

дания направления, перпендикулярного направ-
лению вектора AB . 

Координаты АВx⊥  и АВy⊥  определим с учетом 
условий ортогональности  векторов AB⊥  и AB

0АВ АВ АВ АВx x y y⊥ ⊥+ = .                                          (7)
Поскольку модуль вектора AB⊥  может быть 

любым (важно лишь его направление), положим 
АВx⊥ =1. тогда (7) перепишется в виде

АВ
АВ

АВ

x
y

y⊥ = - .

таким образом, вектор AB⊥  известен и фор-
мулу (6) можно записать в виде
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С учетом (8) формула (5) примет вид
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учитывая равенство (1), окончательно получим 

( )2

2
2

в x АВ в y АВ

ЛА ЛААВ

y x
пр

АВ

-
= - =

V V
V V

( )22 2
ЛА в x АВ в y АВАВ y x

АВ
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V V V
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С учетом  (4) и (9), формулу (2) перепишем в 
виде

( )22 2
ЛА в x АВ в y АВ

в x АВ в y АВ

АВ y x

АВ
x y

.
АВ

- -
= +

+
+

V V V
V

V V

            

(10)         

Элемент АВ матрицы коммивояжера равен вре-
мени t АВ, которое потребуется блА для перелета 
из точки А в точку В с учетом действия ветра

АВ

АВ
t =

V
.
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Последнее соотношение с учетом формулы 
(10) перепишем в виде

( )
2

22 2
АВ

ЛА вx АВ вy АВ вx АВ вy АВ

АВt
АВ y x x y

=
- - + +V V V V V

.   (11)

3. Модельный пример составления 
маршрута полета

Для наглядной демонстрации зависимости оп-
тимального маршрута от скорости и направления 
ветра рассмотрим простейший пример составле-
ния маршрута облета четырех точек, координаты 

о РАцИоНАльНоМ ВыбоРе зАМКНуТого МАРшРуТА ПолеТА легКого леТАТельНого АППАРАТА  
С уЧеТоМ ПРогНозА ВеТРА

таблица 1 – Координаты точек маршрута

n 1 2 3 4

x 10 3 9 20

y 0 8 6 15

таблица 2 – Длительность полета по различным маршрутам при Vв = 40 км/час 

маршрут Vв = 0 α = 40° α = 45° α = 135°

1 – 2 – 3 – 4 – 1 0,7028 0,9812 0,9815 0,9198

1 – 2 – 4 – 3 – 1 0,7044 0,9830 0,9809 0,9263

1 – 3 – 2 – 4 – 1 0,6974 0,9911 0,9900 0,8995

таблица 3 – Длительность полета по различным маршрутам при  Vв  = 50 км/час 

маршрут Vв = 0 α = 40° α = 45° α = 135°

1 – 2 – 3 – 4 – 1 0,7028 1,2930 1,2935 1,1514

1 – 2 – 4 – 3 – 1 0,7044 1,2950 1,2909 1,1659

1 – 3 – 2 – 4 – 1 0,6974 1,3249 1,3225 1,1146

таблица 4 – Длительность полета по различным маршрутам при  Vв  = 60 км/час 

маршрут Vв = 0 α = 40° α = 45° α = 135°

1 – 2 – 3 – 4 – 1 0,7028 2,2351 2,2347 1,8115

1 – 2 – 4 – 3 – 1 0,7044 2,2372 2,2285 1,8604

1 – 3 – 2 – 4 – 1 0,6974 2,3518 2,3449 1,7299

которых приведены в таблице 1.
Для нахождения оптимального маршрута при 

конкретных значениях параметров ветра не-
обходимо, используя формулу (11), составить 
матрицу коммивояжера и решить соответству-
ющую задачу оптимизации. В данном случае 
из-за небольшого количества точек возможных 
конфигураций маршрута будет всего три. Это 
значит, что задача выбора оптимального марш-
рута может быть решена простым перебором. На 
рисунке 3 показано положение точек, каждой из 
которых присвоен оригинальный номер, а также 
изображена конфигурация маршрута 1–3–2–4–1. 
Очевидно, что возможны еще две конфигурации 
маршрутов, а именно 1– 2 – 3 – 4 – 1 и 1– 2 – 4 – 3 – 1.

Дальнейшие расчеты выполнены в предполо-
жении, что воздушная скорость блА составляет 
70 км/час. В таблицах 2, 3 и 4 приведены резуль-
таты расчетов длительности полета (в часах) по 
возможным маршрутам в зависимости от на-
правления ветра при скорости ветра  40 км/час, 
50 км/час и 60 км/час соответственно. Для срав-
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нения в таблицах приведена длительность поле-
та при отсутствии ветра (левый столбец).

Столбцы таблиц содержат  продолжительности 
полета при юго-восточном (α = 135°), юго-запад-
ном (α = 45°) и близким к юго-западному (α = 40°) 
направлениях  ветра. В каждом из столбцов вы-
делена также минимальная продолжительность 
полета при данных значениях параметров ветра.   

Из приведенных данных видно, что продолжи-
тельность полета существенно увеличивается 
для любого из возможных маршрутов с появле-
нием ветра любого направления. В частности, 
если в зоне полета  скорость ветра 40 км/час, то 
продолжительность полета возрастает в зависи-
мости от формы маршрута и направления ветра 
на 30% – 40%. При скорости ветра 50 км/час уве-
личение продолжительности полета составит от 
60% до 80%. 

Различие в продолжительности полета при 
действии ветра меньше зависит от формы мар-
шрута. В частности, из данных, приведенных в 
таблицах 2-4, следует, что для рассматриваемого 
примера при скорости ветра равной 40 км/час, 
продолжительность полета по маршрутам, от-
личающимся от оптимального, примерно на 1% 
больше продолжительности полета по опти-
мальному маршруту. При скорости ветра, рав-

ной 50 км/час и 60 км/час, продолжительность 
полета на неоптимальных маршрутах оказы-
вается больше на 2,5% и 5% соответственно. 
таким образом, продолжительность полета по 
маршруту чувствительна к соотношению между 
воздушной скоростью блА и скоростью ветра и  
наиболее заметно растет при приближении ско-
рости ветра к воздушной скорости блА.

4. Процедура решения задачи 
маршрутизации и пример ее 
реализации

В вычислительном плане задача коммивояжера 
является достаточно трудоемкой. Действитель-
но, для n точек существует всего (n – 1)! возмож-
ных маршрутов. Их количество лавинно растет с 
увеличением размера задачи. Например, в случае 
10 точек количество возможных вариантов мар-
шрутов составит 362880, а при 11 – уже 3628800. 
Понятно, что при достаточно значительном ко-
личестве точек решить задачу маршрутизации 
«вручную» или, например, методом перебора не 
представляется возможным. Для решения рас-
смотренного примера был применен алгоритм, 
базирующийся на вычислительной схеме мето-
да «ветвей и границ» (Корбут А.А., Сигал И.Х., 
Финкельштейн Ю.Ю., 1977). 

Выбор данного метода обусловлен тем, что 
он, обеспечивая получение точного решения, 
выгодно отличается от «методов отсечений»  
(Ху Т., 1974)  отсутствием ряда недостатков. Речь 
идет о необходимости выбора правила формиро-
вания «отсечений», а также о разрастании зада-
чи по мере введения новых «отсечений». Кроме 
того, хотя теоретически сходимость алгоритмов, 
базирующихся на «методе отсечений» доказана, 
на практике часто приходится сталкиваться с 
проблемами «зацикливания» соответствующих 
вычислительных процедур.

Рассмотрим задачу маршрутизации для пят-
надцати точек, расположенных так, как показано 
на рисунке 4. Каждой точке для определенности 
поставлен в соответствие номер с 1-го и до 15-го 

таблица 5 – Координаты точек маршрута

n 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15

x 0 -2 4 0,5 -9 -5,5 -8,5 -11 -15,5 -12 -15 -11 -10,5 -2,5 3

y 0 -4 -1,5 -4,5 -11 -13,5 -13,5 -16 -3,5 11 9,5 14,5 8,5 3,5 3

рисунок 3. Положение точек и конфигурация марш-
рута 1– 3 – 2 – 4 – 1
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включительно. 
Координаты  пятнадцати точек маршрута при-

ведены в таблице 5. 
Результаты расчетов оптимальных маршрутов 

полета с учетом прогноза ветра в зоне полета 
сведены в таблицу 6. там же приведено значение 
расчетной продолжительности полета по опти-
мальному маршруту Т в часах. 

При расчетах скорость блА принималась равной 
70 км/час, а скорость ветра составляла 40 км/час. 
было рассмотрено три варианта направления 
ветра (с запада на восток, с юго-запада на севе-
ро-восток и с юга на север) и получено соответс-
твенно три варианта маршрута, показанных на 
рисунках 5, 6, 7. Направление ветра на этих ри-
сунках указано стрелкой.

При сравнении рисунков 5 и 6 хорошо видны 
различия в маршрутах, оптимальных соответс-
твенно для ветра, направленного с запада на вос-

о РАцИоНАльНоМ ВыбоРе зАМКНуТого МАРшРуТА ПолеТА легКого леТАТельНого АППАРАТА  
С уЧеТоМ ПРогНозА ВеТРА

рисунок 4. Расположение  точек маршрута

таблица 6 – Оптимальные маршруты при различном направлении ветра

направление ветра оптимальный маршрут T

с запада на восток 1 – 15 – 3 – 4 – 2 – 6 – 7 – 8 – 5 – 9 – 11 – 10 – 12 – 13 – 14 – 1 1,64

с юго-запада  
на северо-восток 1 – 15 – 3 – 4 – 2 – 6 – 7 – 8 – 5 – 9 – 11 – 12 – 10 – 13 – 14 – 1 1,69

с юга
на север 1 – 3 – 4 – 2 – 6 – 8 – 7 – 5 – 9 – 11 – 12 – 10 – 13 – 14 – 15 – 1 1,74

рисунок 5. Оптимальный маршрут для западного 
ветра

ток и ветра, направленного с юго-запада на се-
веро-восток. Эти изменения затронули отрезки 
маршрута связывающего точки 11, 10, 12 и 13.

При сравнении рисунков 6 и 7 видно, что из-
менение направления ветра с юго-западного на 
южное приводит к изменению маршрута между 
точками 14, 1, 15, 3, а также точками 5, 7, 8, 6.

Из сопоставления вариантов маршрутов, явля-
ющихся оптимальными для западного (рисунок 
5) и южного направления ветра (рисунок 7), вид-
но, что разница между ними оказалась наиболее 
существенной и затронула участки маршрута 
между точками 11, 10, 12, 13, точками 14, 15, 1, 
3, а также точками 5, 7, 8, 6.

Заключение
1. В статье предложена методика нахождения 

наискорейшего замкнутого маршрута облета из-
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рисунок 6. Оптимальный маршрут для юго-запад-
ного ветра

рисунок 7. Оптимальный маршрут для южного ветра

жительность полета заметно увеличивается для 
любого из возможных маршрутов при появле-
нии ветра любого направления.

3. Величина выигрыша от выбора оптимального 
маршрута зависит от соотношения между воздуш-
ной скоростью блА и скоростью ветра и  наиболее 
заметно растет при приближении скорости ветра 
к воздушной скорости блА. Кроме того, значение 
этого выигрыша чувствительно к характеру взаи-
моположения точек связываемых маршрутом.

4. Предложенный подход к формированию 
маршрута предполагает знание вектора ско-
рости ветра на высоте полета. При наземной 
подготовке маршрута используются прогно-
зируемые параметры ветра, корректируемые 
в процессе полета на основе реальных изме-
рений. Коррекция маршрута может осущест-
вляться как на борту блА, так и на наземном 
пункте управления. 

Статья подготовлена на основе материалов 
поисковой научно-исследовательской работы в 
рамках реализации ФЦП «Научные и научно-педа-
гогические кадры инновационной России» на 2009-
2013 годы. Государственный контракт № П932  
от 04 июня 2010 г.

Список литературы
Nicola Ceccarelli, John J. Enright, Emilio Frazzoli, Steven J. 

rasmussen and corey j. schumacher // Micro uav path plan-
ning for reconnaissance in Wind. proceedings of the 2007 
american control conference. new york city, usa, july 11-
13, 2007. Р. 5310-5315.

Корбут А.А., Сигал И.Х., Финкельштейн Ю.Ю. Ме-
тод ветвей и границ. Обзор теории, алгоритмов, про-
грамм и приложений // Math. Operation Forsch. statist. ser. 
Optimization, 1977. v. 8, № 2. Р. 253-280.

Сигал И.Х., Иванова А.П. Введение в прикладное диск-
ретное программирование: модели и вычислительные ал-
горитмы. М.: ФИзМАтлИт, 2003.  240 c.

Таргамадзе Р.Ч., Казмерчук П.В., Моисеев Д.В.,  
Усачов В.Е. и др.  Основные направления исследований по 
разработке автоматизированного комплекса управления 
полетом беспилотного лА // 15-я Международная научная 
конференция «Системный анализ, управление и навига-
ция», 27 июня-4 июля 2010 года, евпатория, Крым. тезисы 
докладов. М.: Изд-во МАИ-ПРИНт, 2010. С. 26-27.

Таргамадзе Р.Ч., Казмерчук П.В., Моисеев Д.В.,  
Усачов В.Е. и др. требования к автоматизированному ком-
плексу управления полетом перспективного беспилотного 
лА // 9-я Международная конференция «Авиация и кос-
монавтика-2010», 16-18 ноября 2010 года, Москва. тезисы 
докладов. СПб.: Мастерская печати, 2010. С. 127-128.

Ху Т. Целочисленное программирование и потоки в се-
тях. М.: Мир, 1974. 520 с.          

Статья поступила в редакцию 27.01.2012 г.

вестным образом расположенных точек с учетом 
прогноза скорости и направления ветра в зоне 
полета. На примерах показано, что вид опти-
мального маршрута существенно меняется при 
разных значениях параметров ветра.

2. Из полученных данных видно, что продол-
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