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ПРОЦЕДУРА ФОРМИРОВАНИЯ ПРОГРАММЫ 
НОМИНАЛЬНОГО УПРАВЛЕНИЯ ГЕЛИОЦЕНТРИЧЕСКИМ 

ДВИЖЕНИЕМ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 
С  СОЛНЕЧНЫМ ПАРУСОМ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ 

ЗАКОНОВ ЛОКАЛЬНО-ОПТИМАЛЬНОГО УПРАВЛЕНИЯ
Р. М. Хабибуллин

Самарский национальный исследовательский университет им. акад. С. П. Королёва,
г. Самара, Российская Федерация

Работа посвящена некомпланарному межпланетному перелету Земля-Венера космиче-
ского аппарата, оснащенного солнечным парусом. Целью гелиоцентрического движения 
является попадание космического аппарата с неидеально отражающим солнечным па-
русом в сферу Хилла Венеры с нулевым гиперболическим избытком скорости. В работе 
используется неидеально отражающая модель солнечного паруса, величина и направ-
ление ускорения от которого рассчитывается с учетом зеркального и диффузного от-
ражений, поглощения и пропускания фотонов поверхностью солнечного паруса. Одной 
из главных задач в области навигации и управления движением космического аппарата 
является поиск простой энергоэффективной схемы управления для выполнения того 
или иного маневра. Именно такими схемами управления и являются законы локально-
оптимального управления, различные комбинации которых позволяют выполнить не-
обходимые маневры при межпланетном перелете. Описана процедура формирования 
программы управления для некомпланарного межпланетного перелета типа Земля-Ве-
нера космического аппарата с неидеально отражающим солнечным парусом. В качестве 
результатов получены траектория перелета, изменение фазовых координат во време-
ни, графики изменения управляющих углов и сформированная программа номинального 
управления. Полученные результаты удовлетворяют всем граничным условиям, опи-

санным в постановке задачи.

Ключевые слова: неидеально отражающий солнечный парус, закон локально-оптималь-
ного управления, программа номинального управления, некомпланарный межпланет-

ный перелет.

Введение

Солнечный парус (СП) – это приспособле-
ние, использующее давление солнечного све-
та на отражающую поверхность для приведе-
ния в движение космического аппарата (КА) [1]. 
Значительное преимущество использования СП 
состоит в том, что он способен заменить двигатель-
ную установку на борту малого КА. Отсутствие 
рабочего тела позволяет существенно уменьшить 
массу всего КА и продлить срок его активного 
существования. За прошлые десять лет большой 
опыт использования СП был получен космически-
ми агентствами США, Европы и Японии [2–7].

Одной из главных задач в области навига-
ции и управления движением КА является по-

	 	khabibullin.roman@gmail.com

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020 

иск простой энергоэффективной схемы управ-
ления для выполнения того или иного маневра. 
Подобные способы управления не обязательно 
должны быть близки к оптимальным. Основным 
требованием, выдвигаемым к подобным спосо-
бам управления, является простота анализа и ре-
ализации. Именно такими схемами управления и 
являются законы локально-оптимального управ-
ления (ЗЛОУ), различные комбинации которых 
позволяют выполнить необходимые маневры при 
межпланетном перелете [8]. ЗЛОУ предназначены 
для наискорейшего изменения и сохранения од-
ного из оскулирующих элементов орбиты, таких 
как: большая полуось A, фокальный параметр p, 
эксцентриситет e, радиус афелия rα, радиус пери-
гелия rπ, аргумент перигелия w, истинная анома-
лия ϑ, наклонение i, долгота восходящего узла Ω.

Целью работы является разработка проце-
дуры формирования программы номинального 
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Граничные условия гелиоцентрического 
перелета записываются следующим образом:

(2)

В качестве основного критерия оптималь-
ности выбрано минимальное время перелета 
tk → min при условии:

(3)

где Dist – текущее расстояние между КА с СП 
и целью; RХилла – радиус сферы Хилла планеты. 
Интеграл энергии h определяется следующим об-
разом [9]:

Здесь ∆V – разность полных скоростей 
КА и планеты, к которой совершается перелет; 
μцель – гравитационный параметр планеты.

Вектор функции управления U, удовлетворя-
ющий ограничениям (1) и граничным условиям (2) 
и доставляющий минимум критерию оптимально-
сти при фиксированном векторе проектных пара-
метров prm, описывается следующим образом:

Задача сложная, поэтому предлагается про-
цедура решения, состоящая из трех частей:

1.	Получение номинальной программы 
управления движением ЦМ КА.

2.	Определение максимальных необходимых 
угловых скоростей для обеспечения полученной 
программы номинального управления, расчет па-
раметров органов управления.

3.	Моделирование совместного движения 
ЦМ и вокруг ЦМ для демонстрации реализуемо-
сти полученной программы управления.

4.	Данная статья посвящена первому пун-
кту задачи – получение номинальной программы 
управления движением ЦМ КА.

2. Законы локально-оптимального 
управления

В работе [8] автором получены ЗЛОУ для 
КА с двигателем малой тяги. В работе [7] автор 
сформировал ЗЛОУ для КА с СП. В рамках дан-
ной работы ЗЛОУ предназначены для опреде-
ления управляющих углов λ1 и λ2. Угол λ1 – это 
угол между направлением падения фотонов на по-
верхность СП (совпадает с направлением радиус-
вектора r) и проекцией нормали СП на плоскость 
орбиты движения КА. Угол λ2 – это угол между 
нормалью СП и ее проекцией на плоскость орби-
ты движения КА. Более подробно математическая 
модель движения КА с неидеально отражающим 
СП описана в [10].

управления КА с неидеально отражающим СП 
на базе ЗЛОУ для совершения некомпланарного 
межпланетного перелета на примере перелета 
Земля-Венера.

1. Постановка задачи

Рассматривается межпланетный некомпла-
нарный перелет КА с неидеально отражающим 
СП с гелиоцентрической орбиты Земли к Венере. 
КА выведен из сферы действия Земли с помощью 
разгонного блока. Цель перелета – попадание в 
сферу Хилла планеты – области пространства, в 
которой могут двигаться тела, оставаясь спутни-
ком планеты, при этом интеграл энергии КА h < 0.

Введем вектор фазовых координат X, опи-
сывающий движение центра масс (ЦМ) и движе-
ние вокруг ЦМ в комбинированной системе коор-
динат:

где r – гелиоцентрическое расстояние КА с СП; 
u – аргумент широты; Vr, Vu – радиальная и транс-
версальная скорости; Ω – долгота восходящего 
узла орбиты; i – наклонение орбиты; θp, θn, θs – углы 
поворота СП, описывающие ориентацию КА с СП; 
ωp, ωn, ωs – угловые скорости.

Для описания управления ориентацией СП 
вводится вектор номинального управления U:

где δp(t), δs(t) – функции номинального управле-
ния, определяющие вращение СП относительно 
ЦМ, которые могут принимать следующие значе-
ния:

Фиксированный вектор проектных параме-
тров prm КА с СП описывается следующим об-
разом:

где m – масса КА с СП; S – площадь СП; ρ – ко-
эффициент отражения поверхности СП; ρr – ко-
эффициент зеркального отражения поверхности 
СП; ρd – коэффициент диффузного отражения 
поверхности СП; α – коэффициент поглощения 
фотонов поверхностью СП; τ – коэффициент про-
пускания; hТЭУ – ширина тонкопленочных элемен-
тов управления.

Параметры вектора фазовых координат X 
и вектора управления U должны удовлетворять 
следующим ограничениям:

(1)
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Управляющие углы λ1 и λ2, обеспечивающие 
наискорейшее изменение оскулирующего элемен-
та K, могут быть вычислены из следующего отно-
шения:

При λ1 = ±π/2 выполняется закон сохран-
ности оскулирующего элемента во времени. Для 
обеспечения максимальной скорости изменения 
одного из элементов гелиоцентрической орбиты 
закон управления должен быть записан в следую-
щем виде [11]:

где f1 и f2 – компоненты, определяющие макси-
мальную скорость изменения соответствующих 
орбитальных элементов.

Для монотонного изменения наклонения 
орбиты i необходимо изменять направление тяги 
на противоположное в точках, где аргумент широ-
ты u = ±π/2. Для монотонного изменения долготы 
восходящего узла Ω необходимо осуществлять из-
менение управления в точках на линии узлов, в ко-
торых аргумент широты u = 0 и u = π. При λ2 = ±π/2 
выполняется закон сохранности оскулирующего 
элемента во времени. Для обеспечения макси-
мальной скорости изменения одного из оскулиру-
ющего элемента, отвечающего за изменение поло-
жения орбиты в пространстве, закон управления 
должен быть записан в следующем виде:

где Sign[f(u,λ2)] – функция определения знака в 
зависимости от значения аргумента широты u и 
управляющего угла λ2.

В качестве примера рассмотрим ЗЛОУ для 
наискорейшего увеличения одного из элементов:

− наискорейшее увеличение большой полуоси A:

− наискорейшее увеличение фокального параметра p:

− наискорейшее увеличение эксцентриситета e:

− наискорейшее увеличение радиуса афелия rα:
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− наискорейшее увеличение радиуса перигелия rπ:

− наискорейшее увеличение аргумента перигелия w:

− наискорейшее увеличение наклонения i:

− наискорейшее увеличение долготы восходящего узла Ω:

3. Формирование программы 
номинального управления

Для определения параметров орбиты и 
положения Венеры используется база данных 
Лаборатории реактивного движения НАСА (Jet 
Propulsion Laboratory NASA) [12]. Дата старта 
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миссии – 16 ноября 2027 года, дата завершения 
миссии – 19 июня 2030 года.

Начальное положение КА с СП на дату стар-
та и конечное положение Венеры опишем размер-
ными фазовыми координатами в виде

:);;;;;( T
ur iVVur X  

8
0( ) (1,479 10 км; 54,953 град; 0,371 км/с; 30,122 км/с; 174,806 град; 0,004 град) ;T

КА t   X  

8( ) (1,086 10 км;  8,886 град;  0,199 км/с;  34,894 км/с;  76,595 град;  3,394 град) .T
Венера kt   X  

Данные о перелете представлены в табл. 1. 
Алгоритм и длительность использования ЗЛОУ 

описаны в табл. 2. Одна итерация моделирования 
соответствует 1 часу движения.

Таблица 1 
Данные о перелете КА с неидеально отражающим СП с орбиты Земли к Венере

№
п/п Наименование Значение

1 Цель Венера
2 Радиус сферы Хилла RХилла, км 1 008 000
3 Дата старта D0 16.11.2027
4 Дата завершения перелета Dк 19.06.2030
5 Масса КА с СП m, кг 39,8
6 Площадь СП S, м2 500
7 Длительность перелета, сут. 946
8 Расстояние до цели Dist, км 849 396
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Таблица 2 
Алгоритм использования ЗЛОУ

№ 
п/п

Закон 
управления

Дата начала
этапа

Дата завершения 
этапа

Начальное 
значение

Конечное 
значение Длительность, сут.

1 Уменьшение A 16.11.2027 18.12.2028 1,000 а.е. 0,724 а.е. 399
2 Увеличение i 18.12.2028 28.05.2029 0,004 град 3,385 град 161
3 Уменьшение Ω 28.05.2029 09.05.2030 224,017 град 76,651 град 345
4 Уменьшение e 09.05.2030 18.06.2030 0,052 0,007 41

Траектория гелиоцентрического движения 
КА с СП в плоскости XOY и изменение координат 
во времени представлены на рис. 1–2.

На рис. 3 представлены графики измене-
ния фазовых координат во времени. Программа 
управления включает в себя изменение управляю-
щих углов и функции управления. Использование 
ЗЛОУ подразумевает изменение положения КА и 
ориентации СП в пространстве. На рис. 4 приве-
ден график зависимости управляющих углов λ1 и 
λ2 во времени. Графики функций управления δp и 
δs представлены на рис. 5. На рис. 6 представле-
но изменение расстояния между КА и Венерой на 
протяжении всего перелета. Как видно из рис. 6 
на дату завершения миссии расстояние между КА 
и Венерой стало меньше радиуса Хилла Венеры. 
На рис. 7 представлен график изменения интегра-
ла энергии, значение которого на дату завершения 
перелета меньше нуля.

Для реализации гелиоцентрического пере-
лета КА с неидеально отражающим СП с орбиты 
Земли к Венере на расстояние 849 396 км потребо-
валось 946 суток. Определена безразмерная вели-
чина интеграла энергии h = −8,7∙10−4. Найденные 
расстояние между КА с СП и Венерой Dist и ин-

теграл энергии h удовлетворяют условию (3), сле-
довательно, по окончании гелиоцентрического 
участка КА остается в окрестности Венеры.

Рис. 1. Гелиоцентрическая траектория перелета КА 
к Венере

(▲ — КА; ● — Венера; ☼ — Солнце; – · – орбита 
Земли; – – орбита Венеры; –– траектория КА)

 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 2. Зависимость координат положения КА во 
времени: а − координата X; б − координата Y; 

в − координата Z
(– · – Земля; – – Марс; –– КА)
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Рис. 3. Изменение фазовых координат КА во времени: а − радиус-вектор r; б − аргумент широты u; 
в − радиальная скорость Vr; г − трансверсальная скорость Vu; д − долгота восходящего узла Ω; 

е − наклонение i (– – Венера, –– КА)

     
а         б 

     
в         г 

     
д         е 

    
а             б 

 Рис. 4. Зависимости управляющих углов во времени: а − угол λ1; б − угол λ2
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а             б 

 
 

 

Рис. 5. Зависимости функции управления во времени:
а − функция управления δp; б − функция управления δs

  

Рис. 6. Изменение расстояния между КА и 
Венерой (– – радиус сферы Хилла Венеры, –– КА)

Рис. 7. Изменение интеграла энергии h

Заключение

Рассмотрен некомпланарный межпланет-
ный перелет Земля-Венера КА с неидеально отра-
жающим СП, целью которого являлось попадание 
КА в сферу Хилла Венеры с нулевым гиперболи-
ческим избытком скорости. Для формирования 
номинального управления движением КА исполь-
зовались законы локально-оптимального управле-
ния. Для реализации гелиоцентрического переле-
та Земля-Венера КА массой 39,8 кг с неидеально 

отражающим СП площадью 500 м2 потребовалось 
946 суток. В качестве результатов получены тра-
ектория перелета, изменение фазовых координат 
во времени, графики изменения управляющих 
углов и программа номинального управления. 
Полученные результаты удовлетворяют всем гра-
ничным условиям, описанным в постановке за-
дачи. Результаты моделирования подтверждают 
адекватность применения процедуры формиро-
вания программы номинального управления КА с 
неидеально отражающим СП.
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PROCEDURE FOR FORMING NOMINAL CONTROL 
PROGRAM OF SOLAR SAIL SPACECRAFT HELIOCENTRIC 
MOVEMENT USING LOCALLY OPTIMAL CONTROL LAWS

R. M. Khabibullin
Samara National Research University, Samara, Russian Federation

The paper is devoted to the non-coplanar interplanetary flight Earth-Venus of the spacecraft 
equipped with a solar sail. The goal of the heliocentric movement is to transfer a spacecraft 
with a non-perfectly reflecting solar sail into the Hill’s sphere of the Venus with zero hyperbol-
ic excess speed. The magnitude and direction of acceleration is calculated taking into account 
specular and diffuse reflections, absorption and transmission of photons by the surface of the 
solar sail. One of the main tasks in the field of navigation and motion control of a spacecraft 
is the search for a simple energy-efficient control scheme for performing maneuvers during 
flight. These control schemes are locally optimal control laws, various combinations of which 
allow you to perform the necessary maneuvers during an interplanetary flight. The procedure 
for the formation of a control program for a non-coplanar interplanetary flight of the Earth-
Venus type of a spacecraft with a non-perfectly reflecting solar sail is described. The results 
include the flight trajectory, the change in phase coordinates in time, graphs of changes in 
control angles, and the nominal control program. The obtained results satisfy all the bound-

ary conditions described in the statement of the problem.

Keywords: non-perfectly reflecting solar sail, locally optimal control law, nominal control 
program, non-coplanar interplanetary flight.

References 

[1]	Polyakhova E. N. Kosmicheskij polyot s solnechnym parusom [Space flight with solar sail]. Moscow, LIBROCOM, 
2011. 320 p. (In Russian)

[2]	Macdonald M. Advances in Solar Sailing // Materials of the Third International Symposium on Solar Sailing 
Glasgow. 2013. 977 p.

[3]	Johnson L., Whorton M., Heaton A., Pinson R., Laue G., Adams C. NanoSail-D: A solar sail demonstration 
mission // Acta Astronautica, 2011, vol. 68, pp. 571−575.

[4]	Mori O., Sawada H., Funase R., Morimoto M., Endo T., Yamamoto T., Tsyda Y., Kawakatsu Y., Kawaguchi J. 
First Solar Power Sail Demonstration by IKAROS // Transactions of the Japan Society for Aeronautical and Space 
Sciences, Aerospace Technology, 2010, vol. 8, issue 27, pp. 25−31.

[5]	Biddy C., Svitek T. LightSail-1 Solar Sail Design and Qualification // Materials of the 41st Aerospace Mechanisms 
Symposium, 2012, pp. 451−463.

[6]	Heiligers J., Diedrich B., Derbes B., McInnes C. R. Sunjammer: Preliminary End-to-End Mission Design // 
Materials of AIAA/AAS Astrodynamics Specialist Conference, 2014.



13

 
Р. М. Хабибуллин

Процедура формирования программы номинального управления гелиоцентрическим движением 

[7]	McInnes C. R. Solar sailing: technology, dynamics and mission applications. Springer Science & Business Media, 
2013, 296 p.

[8]	Lebedev V. N. Raschyot dvizheniya kosmicheskogo apparata s maloj tyagoj [The calculation of movement of SV 
with low thrust engine]. Мoscow, CC AS USSR, 1968, 108 p. (In Russian)

[9]	Mirer S. A. Mekhanika kosmicheskogo polyota. Orbital'noe dvizhenie [Space flight mechanic. Orbital motion]. 
Moscow, Rezolit, 2007, 270 p. (In Russian)

[10]	Khabibullin R. M. Programma upravleniya dlya nekomplanarnogo geliocentricheskogo perelyota k Venere 
kosmicheskogo apparata s neideal'no otrazhayushchim solnechnym parusom [Control program for noncoplanar 
heliocentric flight to Venus of non-perfectly reflecting solar sail spacecraft] // Vestnik of Samara University. 
Aerospace and Mechanical Engineering, 2019, vol. 18, no. 4, pp. 117−128. (In Russian)

[11]	Ishkov S. A., Starinova O. L. Optimizacija i modelirovanie dvizhenija kosmicheskogo apparata s solnechnym 
parusom [Optimization and motion simulation of solar sail spacecraft] // Bulletin of the Russian Academy of 
Sciences, 2005, vol. 7, no. 1 (13), pp. 99−106. (In Russian)

[12]	JPL Solar System Dynamics. Available at: https://ssd.jpl.nasa.gov (accessed 27.09.2018).

Сведения об авторе

Хабибуллин Роман Маратович – инженер 2 категории отдела конгрессно-выставочной деятельности, ас-
систент кафедры высшей математики Самарского национального исследовательского университета им. акад. 
С. П. Королёва (Самарский университет). Окончил аспирантуру в Самарском университете в 2019 году. Область 
научных интересов: солнечный парус, межпланетный перелет, моделирование движения.



УДК 521.13
DOI 10.26732/j.st.2020.1.02

ВОПРОСЫ ПРИМЕНЕНИЯ РАЗНОВЫСОТНЫХ 
БАЛЛОННЫХ ИСТОЧНИКОВ ОПТИЧЕСКОЙ 
РАДИАЦИИ ДЛЯ КАЛИБРОВКИ НАЗЕМНЫХ 

МИКРОТЕЛЕСКОПОВ СЕТИ ОТСЛЕЖИВАНИЯ 
ОРБИТАЛЬНЫХ СПУТНИКОВ

Х. Г. Асадов1 , У. Ф. Мамедова2
1 Национальное аэрокосмическое агентство Азербайджана, Азербайджанская Республика

2 Азербайджанский государственный университет нефти и промышленности, 
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Одним из путей повышения точности наземного отслеживания орбитальных спут-
ников является высокоточная калибровка используемой для этой цели сети микро-
телескопов. Для этой цели наиболее целесообразно использовать стабильные лазер-
ные источники излучения. На практике в качестве таких источников используются 
баллонные платформы, поднятые на определенную высоту. Однако использование для 
калибровки одной фиксированной высоты всех источников может привести к недоста-
точной величине отношения сигнал/шум из-за непредсказуемых атмосферных явлений, 
а использование излучателей с различными спектральными характеристиками может 
усложнить требуемую методику анализа. Нами предложено использование однотип-
ных лазеров и проведение калибровки с использованием платформ, поднятых на разные 
высоты. Вводится неявная функция зависимости дивергенции луча от высоты подня-
тия баллона. На эту функцию налагается некоторое интегральное ограничение. Далее 
исходно принимается, что количество микротелескопов, принимающих оптическое из-
лучение от одного источника, линейно зависит от высоты нахождения данного источ-
ника. Требуется вычислить оптимальный вид вводимой неявной функции, при которой 
специально составленный целевой функционал, численно равный суммарному сигналу 
калибровки, достигает максимума. Предлагается использовать указанное свойство 
целевого функционала для проверки правильности проведенной процедуры калибровки. 
При этом обеспечение требуемого вида введенной ранее неявной функции является тех-
нически вполне решаемой задачей, т. к. дивергенция луча является управляемой величи-
ной, а высота подъема платформы может быть измерена с достаточной точностью.

Ключевые слова: калибровка, микротелескопы, оптимизация, измерительная сеть,
отслеживание спутников.

Введение

Такие глобальные астрономические со-
бытия, как расширение вселенной и эффект 
смещения красной зоны в спектре, а также не-
обходимость отслеживания функционирующих 
спутников на орбите диктуют необходимость 
проведения периодической калибровки самих 
телескопов [1−2].

В качестве примера можно указать сеть на-
земных микротелескопов OSCOM, предназначен-
ную для оптического слежения спутников CubeSat, 

	 	asadzade@rambler.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

в частности для контроля высоты полета и поло-
жения солнечных панелей и антенн спутников. В 
системе OSCOM используются микротелескопы 
Celestron 14 Edge HD. Наличие информации об аб-
солютной яркости свечения необходимо для опре-
деления альбедо поверхности спутника. Для кали-
бровки в данном случае используется свет звезд с 
известной магнитудой.

Как отмечается в [1], проведение калибро-
ванных фотометрических измерений всегда связа-
но с проблемой динамичности атмосферных усло-
вий, что обычно приводит к несовпадению фото-
метрических данных, полученных при различных 
временных показателях. Здесь также следует 
учесть такие факторы, как неточность калибровки 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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фотометров, различные характеристики исполь-
зуемых оптических фильтров, использование раз-
личных калибровочных источников и т. д. [3−5].

Аналогичные проблемы существуют в на-
земной сети микротелескопов, используемой для 
наблюдения за спутниками CALIPSO [6]. Как от-
мечено в работе [7], неточная калибровка фото-
метрических устройств, совместное воздействие 
затуханий сигнала в видимом и близком ИК диапа-
зонах, вносимых атмосферой и самой измеритель-
ной аппаратурой, − являются источником боль-
шой неопределенности результатов исследования 
свойств и величины «темной энергии». Очевидно, 
что повышение точности калибровки фотометри-
ческих измерителей диктует необходимость нали-
чия специальных внешних источников оптической 
радиации, специально установленных на ракетах 
или баллонах. Использование в целях калибровки 
отраженной от спутников солнечной радиации или 
переотраженной от поверхности Земли солнечной 
радиации приводит к большой неопределенно-
сти результатов измерений из-за нестабильности 
свойств атмосферы и альбедо Земли.

1. Существующий метод

Наиболее перспективным в решении дан-
ного вопроса следует считать использование ис-
точников оптической радиации, установленных 
на высотных баллонах и ракетах. Например, если 
установить вольфрамовую лампу с мощностью 
25 Вт, излучающую оптическую радиацию мощ-
ностью 1 Вт в диапазоне 390−780 нм изотропно 
во всех направленных, то на Земле получим точеч-
ный источник со звездной величиной 12,5.

Согласно [7], альтернативой изотропно из-
лучающей и в принципе нестабильной вольфра-
мовой лампе является лазерный источник, уста-
новленный на каком-либо носителе, возможно, на 
спутнике, или на специальных высотных баллонах. 
Дивергенция лазерного луча равна нескольким 
миллирадианам, и магнитуда такого орбитального 
лазера на уровне Земли определяется следующим 
выражением:

(1)

где Р – мощность лазера в милливаттах; h – высо-
та орбиты спутника, на котором установлен лазер; 
d – среднеквадратическое отклонение диверген-
ции лазерного луча в миллирадианах.

При этом допускаем, что апертура телеско-
па намного меньше, чем среднеквадратическое от-
клонение дивергенции луча на уровне Земли.

Согласно [7], разработана программа 
ALTAIR, согласно которой для калибровки на-
земных микротелескопов используются диодные 
лазеры с длинами волны 639 нм, 690 нм, 440 нм 

и 532 нм. Согласно работе [8], использование изо-
тропных источников для калибровки обладает тем 
преимуществом, что результаты измерений оказы-
ваются менее чувствительными к относительному 
углу между источником и наблюдателем. Из-за 
отсутствия таких идеальных источников в насто-
ящее время используются высотные баллоны, на 
которых могут быть установлены либо кварце-
вые-вольфрамовые-галогеновые лампы, либо све-
тоизлучающие диоды, либо плазменные лампы.

Вариант построения платформы, носимой 
баллоном, показан на рис. 1а, 1б [8].

2. Предлагаемый метод

Основной недостаток баллонного метода 
калибровки наземных микротелескопов − низкая 
достоверность результатов калибровки из-за про-
ведения измерений на одной высоте полета и ис-
пользования различных типов источников света, 
несогласованных по спектральным характеристи-
кам. Предлагаются следующие изменения в кон-
струкции платформы:

1. Замена всех источников на однотипные 
лазерные излучатели.

,  1,20log5,2 2210 







dh
Pm  

 

 

Рис. 1. Схематическое представление платформы, 
носимой баллоном: а − вид сбоку; б − вид сверху

а

б
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2. Проведение калибровочных процедур на 
различных высотах.

Вышеуказанное первое нововведение может 
обеспечить некоторую изотропность излучения за 
счет дивергенции однотипный лазерных лучей.

Второе нововведение позволит приобрести 
новый качественный показатель-признак верно-
сти проведенной калибровки в виде появления 
экстремума в суммарном калибровочном сигнале.

Несколько подробно остановимся на втором 
нововведении. Очевидно, что при предлагаемых 
нововведениях базовой формулой расчета оказы-
вается выражение (1).

Если учесть, что измерения в предлагаемом 
методе проводятся на разных высотах в пределах 
0÷hmax, то, условно переходя на непрерывную мо-
дель анализа, введем на рассмотрение функцию:

(2)
показывающую зависимость дивергенции от высо-
ты полета платформы. Далее можно предположить, 
что с увеличением показателя d также увеличится 
количество микротелескопов, которые будут охва-
чены оптическим следом лазерных лучей, исходя-
щих от лазеров на платформе. С учетом вышеука-
занного суммарную звездную величину одного из-
лучателя платформы на высоте h оценим как:

(3)

Интегрируя (3) по всем h в пределах (0÷hmax), 
получим:

(4)

Для решения задачи вычисления оптималь-
ной функции φ(h) рассмотрим следующее ограни-
чительное условие:

(5)

где С1=const. С учетом выражений (4) и (5) сфор-
мируем функционал безусловной вариационной 
оптимизации F, который представляется в виде 
суммарного калибровочного сигнала:

(6)

Хорошо известно [9; 10], что решение задач 
типа (5) и (6) должно удовлетворить условию:

Из условия (7) получим следующее выраже-
ние:

(8)

Из (8) находим:

(9)

С учетом выражений (5) и (9) имеем:

(10)

Из (10) находим:

(11)

С учетом выражений (8) и (11) получим:

(12)

Таким образом, при решении (12) целевой 
функционал (6) достигает экстремума. Для опре-
деления типа экстремума достаточно определить 
знак второй производной интегранта в (6) по φ(h) 
и убедиться, что она всегда отрицательна, т. е. при 
решении (12) функционал цели (6) достигает мак-
симума.

Обладающий таким свойством суммарный 
калибровочный сигнал, количественно определя-
емый выражением (4), может быть использован 
в качестве экстремального показателя верности 
проводимой калибровки микротелескопов.

3. Модельные исследования

Проведем модельное исследование для про-
верки верности полученного результата.

Методика проверки состоит в следующем.
1. Определяется пара функций, отвечающих 

условию (5). Одной из этих функций выберем 
функцию (12). Вторую функцию определим из ус-
ловия:
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(13)

где

(14)

(15)

Можно показать, что если выбрать φ2 в виде 
линейной функции

(16)

то условие (13) выполняется (рис. 2).

2. Исследуется экстремум первого члена в 
целевом функционале (6) без постоянных множи-
телей, т. е.:

(17)

Для этого ставим решение (12) в (17). 
Получим:

(18)

Ставим выражение (16) в (17). Получаем:

(19)

Следует построить графики интегрантов в 
(18) и (19) и далее визуально оценить площади 
под ними.

Примем модельные величины:
A = 1; hm = 1; C1 = 1; P = 1.              (20)

Таким образом, следует построить графики 
функций:
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Рис. 2. К выбору функции φ2
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(22)

в интервале h = 0÷1.
Построенные графики S1(h) и S2(h) приведе-

ны на рис. 3. Как видно из приведенных на рис. 3 
графиков, площадь участка под кривой 1 значи-
тельно больше площади участка под кривой 2. 
Следовательно, функционал цели (6) при решении 
(12) получает большее значение, чем при выборе 
функции (16). Таким образом, подтверждается оп-
тимальность решения (12).

Заключение

Показано, что требование дальнейшего по-
вышения точности наземного отслеживания ор-
битальных спутников диктует необходимость по-
вышения точности калибровки используемой для 
этой цели сети микротелескопов. Для этой цели 
используются внешние стабильные источники из-
лучения в виде лазера, устанавливаемые на бал-
лонных платформах, поднятых на одинаковую вы-
соту.

Однако, осуществление калибровки всего 
лишь на одной высоте может привести к недо-
статочной величине отношения сигнал/шум, а 
использование излучателей с различными спек-
тральными характеристиками может усложнить 
требуемую методику анализа. Нами предложено 
использование однотипных лазеров и проведение 

,
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Рис. 3. Графики функций S1(h) и S2(h). Принятые 
обозначения: 1 – график функции S1(h); 

2 – график функции S2(h)
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калибровки на множестве высот поднятия плат-
форм. При этом если соблюсти принятое огра-
ничительное условие, то оказывается, что сум-
марный калибровочный сигнал при соблюдении 

некоторого оптимального условия может достичь 
экстремального значения. Предлагается использо-
вать указанное свойство для проверки правильно-
сти проведенной процедуры калибровки.
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QUESTIONS ON UTILIZATION OF DIFFERENT HEIGHT 
BALLOON SOURCES OF OPTICAL RADIATION FOR 

CALIBRATION OF NETWORK OF GROUND MICROTELESCOPES 
FOR TRACKING OF ORBITAL SATELLITES

H. H. Asadov1, U. F. Mamedova2

1 Azerbaijan National Aerospace Agency, Baku, Republic of Azerbaijan
2 Azerbaijan State Oil and Industry University, Baku, Republic of Azerbaijan

One of ways to increase accuracy of ground tracking of orbital satellites is high accuracy cali-
bration of network of microtelescopes used for this purpose. To attain high accuracy utiliza-
tion of stable laser sources of radiation is most expedient. To install such sources the balloon 
platforms mounted at some height are practiced. But utilization of only one fixed height of all 
sources for calibration could lead to insufficient value of signal/noise ratio due to unpredict-
able atmospheric events. At the same time utilization of sources with different spectral charac-
teristics can complicate the required methodic for analysis. Authors suggest utilization of same 
type lasers and carrying out of calibration using platforms installed at different heights. Non-
apparent function of dependence of laser beams divergence on height of balloon installation is 
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considered for analysis. Some integrated limitation is imposed on this function. It is assumed 
that number of microtelescopes receiving optical radiation of one source linearly depends on 
height of the source. It is required to find out the optimum type of suggested non-apparent 
function upon which target functional composed as sum of all calibration signals could reach 
maximum. Utilization of such property of target functional for checking up of carried out cali-
bration procedure is suggested. Providing for the required type of suggested non-apparent 
function is technically resolvable task because the beam divergence is controlled parameter 

and height of platform can be measured with sufficient accuracy.

Keywords: calibration, microtelescopes, optimization, measuring network, satellites tracking.
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РАЗРАБОТКА АВТОМАТИЗИРОВАННОЙ 
СИСТЕМЫ РАЗВЕРТЫВАНИЯ ПРОГРАММНОГО 

ОБЕСПЕЧЕНИЯ АВТОМАТИЗИРОВАННЫХ 
РАБОЧИХ МЕСТ ЦЕНТРА  УПРАВЛЕНИЯ ПОЛЕТАМИ 

КОСМИЧЕСКИХ  АППАРАТОВ

М. А. Прохоров1, А. Ю. Цветков1, А. А. Толмачев2 
1 Военно-космическая академия им. А. Ф. Можайского, 

г. Санкт-Петербург, Российская Федерация
2 Военная академия воздушно-космической обороны им. Маршала Советского Союза Г. К. Жукова,

г. Тверь, Российская Федерация

В настоящее время повседневная и боевая деятельность практически любой армии 
мира во многом определяется качеством информационно-космического обеспечения. 
При этом качество обеспечения во многом зависит от устойчивости функционирова-
ния таких уникальных технических объектов, как центры управления полетами косми-
ческих аппаратов. Исходя из особенностей построения новых и модернизации уже суще-
ствующих центров управления полетами установлена их восприимчивость к деструк-
тивным информационным воздействиям. В связи с этим был определен единственный 
способ гарантированного восстановления информационно-управляющей системы по-
сле информационно-технического воздействия, а именно полное переразвертывание ав-
томатизированных рабочих мест, включающее переустановку операционных систем, 
общего программного обеспечения и специального программного обеспечения. Для обе-
спечения оперативности восстановления рассматриваемой системы была обоснована 
необходимость автоматизации процесса развертывания программного обеспечения 
автоматизированных рабочих мест центра управления полетами космических аппа-
ратов. Результаты проведенного анализа существующих подходов к развертыванию 
программного обеспечения показали необходимость реализации непосредственно дис-
троспецифичных методов. Исходя из этого был произведен объектно-ориентирован-
ный анализ процесса развертывания программного обеспечения, а также предложена 
структура автоматизированной системы развертывания программного обеспечения 
автоматизированных рабочих мест центра управления полетами космических аппа-
ратов, применение которой позволит обеспечить необходимый уровень устойчивости 
выполнения технологических циклов управления космическими аппаратами в частно-

сти, и качество информационно-космического обеспечения войск в целом.

Ключевые слова: автоматизированная система, деструктивное информационное 
воздействие, развертывание программного обеспечения, оперативность, 

устойчивость инфраструктуры.

Введение

Результаты анализа военных конфликтов 
последних десятилетий показывают непреклон-
ное возрастание роли информационно-космиче-
ского обеспечения в вооруженных силах любого 
технологически развитого государства мира. При 
этом, под информационно-космическим обеспече-

		the_lexys@bk.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

нием (ИКО) понимается совокупность действий 
(мероприятий), выполняемых как самостоятельно, 
так и во взаимодействии с потребителями косми-
ческих войск (органами управления различного 
уровня, силами ракетно-космической обороны в 
части, касающейся контроля космического про-
странства, и системы предупреждения о ракетном 
нападении, силами запуска космических аппара-
тов (КА), силами управления КА), а также косми-
ческими силами и средствами видов Вооруженных 
сил Российской Федерации (ВС РФ) по [1]: 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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•	 поддержанию устойчивого функциониро-
вания каналов космической связи;

•	 формированию навигационного поля;
•	 созданию на борту КА изображений 

(в виде скрытого изображения на фотопленке, за-
писи радиоголограммы, записи оптико-электрон-
ного изображения с матрицы и др.);

•	 доведению до приемных пунктов назем-
ных специальных комплексов специальных мате-
риалов и сигналов с требуемым качеством;

•	 контролю фоно-целевой обстановки и кос-
мической деятельности иностранных государств в 
стратегической космической зоне;

•	 контролю пусков ракет;
•	 измерению, записи и передаче значений 

параметров космического пространства (радиаци-
онной обстановки, магнитного поля и др.) в инте-
ресах информационного обеспечения применения 
ВС РФ.

Для качественного решения задач ИКО соз-
даны космические комплексы (КК) и космические 
системы (КС) различного целевого назначения [2]. 
В настоящее время эффективное функционирова-
ние указанных систем в различных условиях обста-
новки продолжает определяться, в значительной 
степени, состоянием и работоспособностью таких 
уникальных объектов, как центры управления по-
летами космических аппаратов (ЦУП КА) [3], в 
которых в автоматизированном режиме накаплива-
ется информация о состоянии орбитальной груп-
пировки КА и вырабатываются управляющие воз-
действия на КА в соответствии с их целевым пред-
назначением и программой полета. Современные 
ЦУП КА справедливо воспринимать как «техно-
логическое сердце» любой КС. Данное обстоятель-
ство предопределяет их в качестве приоритетных 
целей для потенциального противника [4].

Следует отметить, что современные ЦУП 
КА строятся по принципу открытых систем [5], 
что обуславливает их восприимчивость к инфор-
мационно-техническим воздействиям (ИТВ), в 
частности к деструктивным программным воздей-
ствиям. Технологии проведения ИТВ подробно 
рассмотрены в работах [6−9].

В настоящее время большинство специ-
алистов в области информационной безопасности 
автоматизированных систем специального на-
значения сходятся во мнении, что единственным 
гарантированным способом восстановления ин-
формационно-управляющей системы после ИТВ 
является полное переразвертывание автоматизи-
рованных рабочих мест, включающее переуста-
новку операционных систем (ОС), общего про-
граммного обеспечения (ОПО) и специального 
программного обеспечения (СПО).

В связи с этим, задача обеспечения опера-
тивности восстановления ЦУП КА после ИТВ 
становится все актуальнее.

1. Постановка задачи 
автоматизации развертывания 
программного обеспечения 
автоматизированных рабочих 
мест центра управления полетами 
космических аппаратов

Современные ЦУП КА организуются на 
базе ряда специализированных программно-тех-
нических комплексов (ПТК) [10]:

•	 ПТК баллистического обеспечения (прием 
и обработка текущих навигационных параметров, 
расчет баллистических характеристик КА, подго-
товка массивов командно-программной информа-
ции, расчет начальных условий и выдача их потре-
бителям, расчет зон радиовидимости);

•	 ПТК планирования (подготовка средств 
наземного комплекса управления в соответствии 
с технологическим циклом управления, корректи-
ровка плана в зависимости от состояния отдель-
ных КА, формирование технологических данных 
для проведения сеансов связи, расчет программ 
управления и массивов командно-программной 
информации);

•	 ПТК телеметрического обеспечения (при-
ем и обработка телеметрической информации 
(ТМИ), прием и обработка отчетов бортовых 
цифровых вычислительных машин, выполнение 
автоматизированного обобщенного контроля, ото-
бражение результатов обработки ТМИ, передача 
ТМИ удаленным центрам анализа);

•	 ПТК управления (проведение текущего 
сеанса управления КА, закладка командно-про-
граммной, служебной информации, контроль вы-
полнения программы управления по поступающей 
ТМИ и квитанциям, оперативное руководство стан-
циями приема контрольно-измерительных систем).

Структурными элементами функциональ-
ных секторов являются автоматизированные рабо-
чие места (АРМ), функционирующие под управ-
лением Unix-подобных ОС (МСВС, Astra Linux 
и др.), ОПО и СПО, при этом количество АРМ 
варьируется от десятка до нескольких десятков, в 
зависимости от особенностей реализуемых техно-
логических циклов управления КА и состава ор-
битальной группировки. Исходя из размерности 
и специфики используемого программного обе-
спечения (ПО) зачастую становится невозможным 
выполнить требования по оперативности восста-
новления ЦУП КА после ИТВ путем развертыва-
ния эталонных конфигураций АРМ, предъявляе-
мых эксплуатационной документацией и другими 
регламентирующими документами.

В настоящее время существует несколько 
способов развертывания АРМ, отличающихся раз-
ным уровнем автоматизации и унификации [11]:

1. Клонирование итоговой установки одного 
АРМ на несколько дисков. Несомненным плюсом 
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подхода является его универсальность, минусом 
подхода являются, во-первых, необходимость со-
впадения конфигурации аппаратной части АРМ, 
во-вторых, на всех АРМ абсолютно точно копиру-
ются все пароли, в том числе SSH-ключи (ключи 
идентификации для сетевого протокола приклад-
ного уровня), что обуславливает в случае компро-
метации одного АРМ компрометацию всей систе-
мы в целом.

2. Клонирование по сети. Основным пре-
имуществом подхода является оперативность раз-
вертывания, однако сохраняются недостатки пре-
дыдущего подхода.

3. Дистроспецифичные подходы, позволяю-
щие использовать технологию загрузки компью-
тера с помощью сетевой карты без использования 
локальных носителей данных Preboot eXecution 
Enviroment (PXE) и обеспечивающие возможность 
гибкой конфигурации АРМ. Основной недостаток 
подхода заключается в многоуровневости и опре-
деленной сложности реализуемого процесса.

Исходя из результатов анализа существую-
щих подходов к развертыванию АРМ становится 
очевидна необходимость разработки автомати-
зированной системы развертывания (АСР) ПО, 
реализующей дистроспецифичный подход. Для 
этого с целью выявления подлежащих автомати-
зации аспектов на начальном этапе необходимо 
разработать модель процесса развертывания ПО 
АРМ ЦУП КА.

2. Разработка модели процесса 
развертывания программного 
обеспечения автоматизированных 
рабочих мест центра управления 
полетами космических аппаратов

Рациональная разработка АСР ПО возмож-
на лишь на основе результатов глубокой предва-
рительной аналитической проработки.

В настоящее время разработано множе-
ство методологий моделирования процессов [12]. 
С целью описания сложноформализуемого про-
цесса развертывания ПО на АРМ ЦУП КА, вы-
явления подлежащих автоматизации аспектов и 
строгого сопоставления каждого автоматизиру-
емого аспекта (шага) соответствующей функци-
ей разрабатываемой системы, наиболее полно 
подходит унифицированный язык графическо-
го объектного описания UML (Unified Modeling 
Language).

Непосредственно перед разработкой инте-
ресующей нас модели необходимо ввести сле-
дующее допущение: процесс развертывания ПО 
АРМ ЦУП КА рассматривается с точки зрения 
его повторяемости во времени и потребности в 
автоматизации. На начальном этапе моделирова-
ния, в соответствии с нотацией UML, необходи-
мо разработать диаграмму видов деятельности 
(activity diagrams) в рамках рассматриваемого 
прецедента (рис. 1).
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Рис. 1. Общий вид процесса развертывания ПО АРМ ЦУП КА (activity diagrams)
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На представленной структуре также вы-
делены процессы, подлежащие автоматизации с 
целью обеспечения оперативности развертывания 
ПО АРМ ЦУП КА:

•	 подготовка АРМ к развертыванию ПО и 
СПО (Р2);

•	 развертывание ОС на АРМ с учетом ро-
лей (Р3);

•	 первоначальная настройка ОС в соответ-
ствии с требованиями (Р4);

•	 развертывание СПО на АРМ с учетом ро-
лей (Р5).

Для задания конкретных требований к раз-
рабатываемой системе необходимо осуществить 
сопоставление каждому автоматизируемому шагу 
соответствующих функций системы с последую-
щей конкретизацией частного требования.

Это отражается в рамках функциональной 
модели, реализуемой посредством диаграммы 
use-case (рис. 2).
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Рис. 2. Функциональная модель АСР ПО АРМ ЦУП КА (use-case)

Для удовлетворения синтезированных тре-
бований к разрабатываемой АСР ПО АРМ ЦУП 
КА (с учетом использования Unix-подобных 
ОС) необходимо основываться на использова-
нии технологии PXE и применении файлов от-
ветов – pressed-файлов с расширенным функци-
оналом.

3. Разработка структуры 
автоматизированной системы 
развертывания программного 
обеспечения автоматизированных 
рабочих мест центра управления 
полетами космических аппаратов

В настоящее время наиболее используемой 
при создании и модернизации ЦУП КА стала от-
ечественная ОС семейства Unix – Astra Linux (от-
метим, что на сегодняшний день это единственная 
система с запатентованными средствами защиты 
информации [13]). Исходя из этого, была разрабо-
тана структура АСР ПО АРМ ЦУП КА, состоящая 
из следующих модулей:

•	 модуль формирования эталонных файлов-
ответов. Должен обеспечивать получение, хра-
нение и изменение соответствующих сущностей 
(pressed*.cfg) для каждого АРМ инфраструктуры 
(взаимодействие через SSH). Кроме того, долж-
на быть реализована возможность редактирова-

ния параметра pressed/late_command для каждого 
полученного файла-ответа с целью организации 
импорта дополнительных настроек ОС по оконча-
нию установки;

•	 модуль управления форматированием но-
сителей информации на удаленных АРМ. Должен 
обеспечивать возможность запуска соответству-
ющих скриптов посредством сетевого протокола 
SSH, при этом не должно осуществляться копиро-
вания самого скрипта на АРМ; 

•	 модуль управления раздачей репозитория 
ОС. Должен обеспечивать привязку mac-адресов 
АРМ к соответствующим pressed-файлам, храня-
щимся в ранее созданной базе данных. Для этого 
необходимо, чтобы все сетевые карты АРМ ин-
фраструктуры поддерживали технологию PXE, а 
также, чтобы были установлены и настроены па-
кеты isc-dhcp-server и vsftpd (входят в дистрибутив 
Astra Linux SE) на сервере установки;

•	 модули управления раздачей репозито-
рия СПО и скриптов дополнительной настройки 
ОС. Их целесообразно создавать на базе высоко-
надежного сервера Apache (входит в дистрибутив 
Astra Linux SE). Существует несколько способов 
организации репозитория СПО, однако для полно-
ценного хранилища deb-пакетов в локальной сети 
рекомендуется использовать APT-MIRROR (также 
входящего в дистрибутив Astra Linux SE). Модуль 
управления скриптов дополнительной настройки 
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ОС должен позволять создавать, редактировать 
и хранить скрипты (postinstall*.sh) для каждого 
АРМ инфраструктуры.

Опираясь на разработанную структуру, АСР 
ПО была реализована в виде самостоятельного ап-
паратно-программного компонента (АПК). АПК 
был выполнен на базе дополнительного АРМ 

(форм-фактор ноутбук), временно подключаемого 
к инфраструктуре ЦУП КА. 

Предлагаемый вариант интеграции перспек-
тивной АСР ПО АРМ не потребует существенных 
дополнительных экономических издержек, как 
для вновь разрабатываемых, так и для существую-
щих (модернизируемых) ЦУП КА (рис. 3).

Следует отметить, что реализованный АПК 
также позволяет контролировать целостность и 
авторство разворачиваемого ПО за счет передачи 
подписанных дистрибутивов и последующей про-
верки электронных подписей. Кроме того, лежа-
щий в основе компонента дистроспецифичный 
подход позволяет учитывать интегрированные 
связи в инфраструктуре ЦУП КА, что обеспечива-
ет целостность полной конфигурации ПО.

4. Оценка эффективности 
разработанной системы 
развертывания программного 
обеспечения автоматизированных 
рабочих мест центра управления 
полетами космических аппаратов

Для определения степени выполнения тре-
бований по оперативности развертывания эта-
лонных конфигураций АРМ был применен метод 
построения и расчета сетевых графиков работ, вы-
полняемых соответствующим персоналом объек-
та информатизации.

При исследовании эффективности разрабо-
танной системы рассматривался типовой объект 
информатизации (состоящий из трех АРМ), на ко-
тором проводилось развертывание ОС Astra Linux 
«Орел» и дополнительного программного обеспе-
чения VirtualBox силами одного специалиста. В 
качестве допущений было принято полное функ-
циональное подобие АРМ. Располагаемое время 
завершения работ составило 90 минут.

 

Рис. 3. Структура АПК, реализующего функции АР ПО

Исходя из того, что процессы по развер-
тыванию состоят из множества мероприятий, 
то согласно центральной предельной теореме 
теории вероятностей можно с достаточным ос-
нованием считать, что распределение времени 
завершения всего комплекса работ подчиняется 
нормальному закону. Это, в свою очередь, по-
зволило использовать график, представляющий 
собой значения интегральной функции нормаль-
ного распределения. Входом в график служила 
величина нормировочной переменной X. На вы-
ходе из графика считывалось значение P – веро-
ятность завершения всего комплекса работ за за-
данное время.

В результате исследования были получены 
следующие показатели эффективности разрабо-
танной системы, представленные в табл.

Таблица
Результаты исследования оперативности 

развертывания ПО АРМ

Выполняемые 
работы

X − нормировочная 
переменная

P − вероятность 
своевременного 
развертывания

Ручной 
способ АПК Ручной 

способ АПК

Развертывание 
эталонных 
конфигураций 
АРМ

−29,3 1,6 ≈ 0 0,97
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Полученные результаты наглядно показыва-
ют предпочтительность применения разработан-
ного АПК по критерию оперативности.

Заключение

Разработанная АСР ПО АРМ, в отличие от 
известных [14], строится на основе входящих в 
дистрибутив пакетов ОС специального назначе-
ния и позволяет развертывать полнофункциональ-
ные АРМ (включая СПО и дополнительные на-
стройки) за требуемое время, что, в свою очередь, 

позволяет обеспечить устойчивость выполнения 
технологических циклов управления КА в любых 
условиях обстановки.

Следует также отметить, что применение 
предложенного АПК с целью недопущения де-
структивных ИТВ целесообразно непосредствен-
но после выполнения соответствующих комплек-
сов организационно-технических мероприятий, 
направленных на противодействие несанкциони-
рованному доступу, и определенными, в свою оче-
редь, руководящими документами и эксплуатаци-
онной документацией объектов информатизации.

Список литературы

[1]	Остапенко О. Н., Баушев С. В., Морозов И. В. Информационно-космическое обеспечение группировок войск 
(сил) ВС РФ : учеб.-науч. издание. СПб. : Любавич, 2012. 368 с.

[2]	Мануйлов Ю. С., Калинин В. Н., Гончаревский В. С., Делий И. И., Новиков Е. А. Управление космиче-
скими аппаратами и средствами наземного комплекса управления. СПб. : ВКА имени А.Ф. Можайского, 
2010. 609 с.

[3]	Чащин С. В., Вечеркин В. Б., Гончаров А. М. Алгоритм оценивания живучести комплексов систем автомати-
зации и его элементов в условиях деструктивных воздействий // Телекоммуникационные технологии. 2016. 
№ 14. С. 122−125.

[4]	Прохоров М. А. Оценивание устойчивости центра управления полетами космических аппаратов в условиях 
деструктивных воздействий // Труды науч.-практ. конф. «Проблемы технического обеспечения войск в со-
временных условиях». Военная академия связи. 2017. С. 160−164.

[5]	Криков А. П., Квасов М. Н., Прохоров М. А. Практические рекомендации по обеспечению устойчивости 
функционирования автоматизированных систем специального назначения критически важными объектами 
в условиях деструктивных информационных воздействий // Известия Тульского государственного универси-
тета. Технические науки. Вып. 6. 2019. С. 14−21.

[6]	Базовая модель угроз безопасности персональных данных при их обработке в информационных систе-
мах персональных данных [Электронный ресурс]. URL: www.bdu.fstec.ru/documents/16 (дата обращения: 
10.01.2020).

[7]	Пискунов И. В. Цепочка Cyber-kill Chain: от моделирования до проектирования защищенного периме-
тра [Электронный ресурс]. URL: https://www.securitylab.ru/blog/personal/Informacionnaya_bezopasnost_v_
detalyah/325123.php (дата обращения: 12.01.2020).

[8]	Макаренко С. И. Проблемы и перспективы применения кибернетического оружия в современной сетецен-
трической войне // Спецтехника и связь. 2011. № 3. С. 41−47.

[9]	Макаренко С. И. Информационное противоборство и радиоэлектронная борьба в сетецентрических войнах 
начала XXI века. Монография. СПб. : Наукоемкие технологии, 2017. 546 с.

[10]	Некрасов М. В., Пакман Д. Н., Антамошкин А. Н. Методы унификации современных средств обработки 
телеметрической информации в центрах управления полетами космических аппаратов // Вестник СибГАУ. 
2014. № 1 (53). С. 48−53.

[11]	Развертывание различных дистрибутивов Linux в корпоративной среде [Электронный ресурс]. URL: https://
xakep.ru/2014/10/06/linux-in-corp/ (дата обращения: 13.01.2020).

[12]	Чернышов А. С. Анализ методов моделирования автоматизированных систем // Материалы Х Всеросс. науч.-
практ. конф. студентов, аспирантов, работников образования и промышленности. 2019. С. 367−370.

[13]	Буренин П. В., Девянин П. Н., Лебеденко Е. В., Проскуриков В. Г., Цибуля А. Н. Безопасность операционной 
системы специального назначения Astra Linux Special Edition : учеб. пособ. для вузов. М. : Горячая линия − 
Телеком, 2016. 312 с.

[14]	Кузьмицкий А. Автоматическая установка «Astra Linux Special Edition» (часть 2) [Электронный ресурс]. 
URL: http://lab50.net/auto_install_astra_linux_part2/ (дата обращения: 13.01.2020).



26

 
№ 1 (31) 2020

Том 4

DEVELOPMENT OF AN AUTOMATED SYSTEM 
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At present, the daily and combat activities of almost any army in the world are largely deter-
mined by the quality of information and space support. At the same time, the quality of support 
depends largely on the stability of the functioning of such unique technical facilities as space-
craft flight control centers. Based on the features of building new and upgrading existing flight 
control centers, their susceptibility to destructive information influences has been established. 
In this regard, the only way to guarantee the recovery of the information management system 
after information and technical impact was determined, namely, the complete re-deployment 
of automated workplaces, including the reinstalling of operating systems, general software 
and special software. To ensure the efficiency of recovery of the system under consideration, 
the need to automate the deployment of software for automated workstations of the spacecraft 
flight control center was justified. The results of the analysis of existing approaches to software 
deployment have shown the need for implementation directly disrespecting methods. Based 
on this, the complex software deployment process was formalized, and the structure of the 
automated software deployment system for automated workstations of the spacecraft flight 
control center was proposed, the use of which will ensure the necessary level of stability in the 
implementation of technological cycles of spacecraft control in particular, and the quality of 

information and space support for troops in General.

Keywords: automated system, destructive information impact, software deployment, 
efficiency, infrastructure stability.
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Современные задачи космической отрасли, такие как проектирование крупногабарит-
ных развертываемых зонтичных антенных систем, требуют рассмотрения больших 
изгибов составных элементов − стержней. Развитие современных аналитических мето-
дов механики деформируемого твердого тела позволяют моделировать формы изгиба 
гибких криволинейных стержней, находить выражения для их прогибов. Использование 
аналитических методов позволяет находить полную систему ветвей решений нелиней-
ных краевых задач и все формы равновесных состояний стержней, избегая значительных 
временных затрат на численное моделирование. При этом для практики важны отно-
сительно простые методы определения форм больших криволинейных изгибов стержня, 
пригодные для инженерного применения на этапе эскизного проектирования составных 
стержневых конструкций. В статье предложен метод получения модифицированных 
аналитических выражений для определения больших прогибов упругого стержня − кон-
соли, нагруженной поперечной сосредоточенной силой. Предложенный метод использу-
ет важное для практики условие сохранения криволинейной длины стержня при изгибе. 
Модифицированные выражения позволяют достичь точности, сравнимой с точными 
нелинейными решениями, записанными в эллиптических интегралах и функциях, что 
многократно расширяет интервал нагрузок применимости линейной теории. Рассмо-
трены случаи поперечной нагрузки на свободном конце, комбинированной нагрузки: рав-
номерно распределенной по всей длине стержня и поперечной сосредоточенной нагрузки. 
Проведено сравнение с экспериментальными данными, которое подтвердило точность 
предложенного метода. На основе модифицированных выражений были получены при-

ближенные формулы, пригодные для инженерного применения.

Ключевые слова: геометрическая нелинейность, большие деформации, консоль,
эластика Эйлера.

Введение

Проблемы определения больших деформа-
ций тонких упругих криволинейных стержней яв-
ляются важными для космической отрасли в связи 
с проектированием развертываемых антенн боль-
шого диаметра, которые должны быть компактны 
в транспортировочном положении [1]. Мировой 
тренд миниатюризации космических платформ 
ставит задачи проектирования развертываемых 
гибких и упругих стержневых трансформируе-
мых конструкций с учетом ограничений в габа-
ритах [2]. Методы решения данных проблем мо-
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гут использоваться для разработки «податливых» 
механизмов (compliant mechanisms) [3], которые 
находят широкое применение в космической ин-
дустрии [4].

Родоначальником проблемы определения 
формы изгиба нагруженных стержней является 
Галилей, который рассмотрел две проблемы изги-
ба консоли в 1638 году [5]. Значительное развитие 
проблемы решения задач об изгибе тонкого кри-
волинейного стержня получили в работах Эйлера 
и других ученых в период с XIX века по наши дни 
[6−9], в которых решения традиционно записыва-
лись с помощью различных комбинаций эластик 
Эйлера.

В классической механике деформируемого 
твердого тела для решения статической задачи об 

НОВЫЕ МАТЕРИАЛЫ И ТЕХНОЛОГИИ 
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маятника записывается с помощью эллиптиче-
ских функций. Прикладное использование точных 
решений в эллиптических функциях требует ис-
пользования сложного математического аппарата 
специальных функций.

В данной работе предложено упрощенное 
для практики решение – получение модифициро-
ванных аналитических выражений, которые полу-
чаются путем решения линеаризованного уравне-
ния (3) [16]. Это позволит получить достаточно 
точное решение, не прибегая к использованию 
эллиптических функций.

Предложим обобщенный аналитический 
метод для получения ряда модифицированных 
выражений для стрелы прогиба тонкого упругого 
стержня − консоли, находящейся под действием 
поперечной сосредоточенной силы на свободном 
конце (рис. 1). Этот метод позволяет существен-
но уточнять известные выражения геометрически 
линейной теории и определять стрелу прогиба 
криволинейного стержня, подверженного боль-
шим деформациям изгиба.

В классической теории сопротивления 
материалов для данного случая требуется ре-
шить уравнение (3) со следующими граничны-
ми условиями (стержень зещемлен на правом 
конце) y(L) = 0, y’(L) = 0, где L – длина консоли. 
Действующий момент в данном случае выглядит 
как: M(x) = Px, где P – действующая сила. Форма 
изгиба в безразмерных координатах представля-
ется формулой:

(4)

где η = y/L и ξ = x/L − безразмерные ордината и аб-
сцисса соответственно; µ = PL2/2EJ – безразмерный 
параметр нагрузки. Параметр µ может быть выражен 
в единицах сил Эйлера λ = P/Pc, где Pc = (π/2)2EJ/L2 
– эйлерова сила. Связь параметров µ и λ выглядит 
следующим образом: µ = π2 λ/8 (≈ 1,23 λ).

Стрела прогиба (f = η при x = 0) определя-
ется в точке пересечения оси ординат линией изо-
гнутого стержня (рис. 2):

(5)

В случае малых отклонений конца стержня 
от положения равновесия возможно не учитывать 

изгибе тонкого упругого стержня требуется ре-
шить уравнение Эйлера-Бернулли:

(1)

где M – изгибающий момент, EJ – жесткость 
стержня, Θ – угол наклона касательной к стержню 
в точке s. Данное уравнение может быть записано 
в декартовых координатах:

(2)

Решение уравнений (1) и (2) является весь-
ма нетривиальной математической задачей, кото-
рая приводит к получению точных аналитических 
решений, использующих аппарат эллиптических 
интегралов и функций. Примерами таких реше-
ний могут служить работы [7−10]. Существуют 
различного рода приближенные решения: получа-
емые путем степенных разложений, записанных 
либо с помощью эллиптических функций точного 
геометрически нелинейного решения задачи по-
перечного изгиба консоли, либо путем аппрокси-
мации такого точного решения [11]. Другие воз-
можные пути получения приближенного реше-
ния − степенные разложения уравнений (1) и (2), 
приведенные в работе [12].

Также существует линеаризованная теория, 
которая лежит в основе теории сопротивления ма-
териалов. В ней используется линеаризованное 
уравнение (2):

(3)

Уравнение (3) было получено из (2) из со-
ображений, что при малых прогибах dy/dx ≈ 0, и, 

следовательно,                                   [13].

Таким образом, выделяют два подхода к ис-
следованию деформаций стержня: подход боль-
ших деформаций изгиба, где прогиб сравним с 
длиной стержня, и малых деформаций, где воз-
можно использовать классическую линеаризо-
ванную теорию [14]. Считается, что область при-
менимости геометрически линейной теории на-
ходится в пределах 3−5 % отношения прогиба к 
длине стержня [15].

1. Описание предложенного 
метода

Для получения решения задачи изгиба гео-
метрически нелинейного стержня уравнение (1) 
обычно сводится к уравнению нелинейного маят-
ника [8]. Точное решение уравнения нелинейного 

,)(
EJ
xM

ds
d




 

.)(1
2/32

2

2

EJ
xM

dx
dy

dx
yd























 

.)(
2

2

EJ
xM

dx
yd
  

11
2/32























dx
dy

 

Рис. 1. Консоль под действием поперечной 
сосредоточенной нагрузки на свободном конце
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изменение криволинейной длины стержня при его 
изгибе. В данном случае можно говорить о до-
пущении сохранения проекции длины стержня. 
Однако в случае больших нагрузок отклонение 
стержня от оси ординат будет резко увеличивать-
ся. И в этом случае выражение (5) для определения 
стрелы прогиба будет давать неверные результа-
ты. Для получения точных выражений необходи-
мо ввести условие нерастяжимости стержня, т. е. 
сохранение его криволинейной длины и отслежи-
вать прогиб в конечной точке стержня. В общем 
виде данный метод определения стрелы прогиба 
можно записать в следующем виде:

(6)

где η – функция прогиба левого конца стержня; 
ξk – абсцисса левого конца стержня. Параметр ξk 
вычисляется из условия сохранения криволиней-
ной длины в безразмерных координатах:

(7)

Корень уравнения (7) может быть найден 
путем численного решения, например, методом 
бисекции.

Для случая поперечной сосредоточенной 
нагрузки на свободном конце формулы (6) и (7) за-
пишутся следующим образом:

(8)

(9)

Построим стрелу прогиба модифицирован-
ной линейной теории в сравнении с геометриче-
ски линейным решением и с точным решением, 
записанным в эллиптических функциях из рабо-
ты [10] (рис. 3).

На рис. 3 видно, что все три решения со-
впадают в области применимости классиче-
ской линейной теории, которая составляет около 
0 < µ < 0,05. Мы видим, что модифицированное 
линейное решение показывает хорошую степень 
совпадения с точным решением на интервале сил, 
значительно превосходящем область применения 
классической линейной теории.

Отдельно отметим, что все решения, при-
веденные в настоящей статье, не имеют точек 
перегиба и справедливы только для первой ветви 
(моды) нелинейного решения задачи поперечного 
изгиба защемленной консоли. Кроме первой вет-
ви, существуют и другие, более высокие формы 
изгиба стержня, с точками перегиба, описываемые 
точными нелинейными решениями в эллиптиче-
ских функциях [8].

2. Экспериментальная проверка

Для проверки предложенного метода было 
проведено сравнение с экспериментальными 
данными, приведенными в работе [17]. В данной 
работе проведен демонстрационный изгиб тон-
кой упругой стальной консоли под воздействием 
поперечной нагрузки на конце и распределенной 
нагрузки по всей длине (собственный вес). Схема 
нагружения приведена на рис. 4. Длина консо-
ли L = 0,4 м, поперечное сечение прямоугольное 
шириной b = 0,025 м и высотой h = 0,0004 м. Вес 
консоли и значение равномерно распределенной 
нагрузки W = 0,3032 Н и w = W/L = 0,758 Н/м со-
ответственно [17].

Предложенный метод был обобщен на слу-
чай комбинированной нагрузки: поперечной со-
средоточенной силы на свободном конце и равно-

Рис. 2. Формы изгиба стержня с учетом сохранения 
длины и без учета сохранения длины
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Рис. 3. Стрела прогиба модифицированной линейной 
теории в сравнении с точным нелинейным решением 

[10] и с геометрически линейной теорией

 

 



31

 
Д. М. Зуев, К. Г. Охоткин

Модифицированные выражения для стрелы прогиба консоли в случае поперечной нагрузки  

мерно распределенной нагрузки. В этом случае из-
гибающий момент выглядит следующим образом:

(10)

Форма изгиба:

(11)

После дифференцирования (11) и подста-
новки в (7) мы получим следующее уравнение для 
параметра ξk:

Стрела прогиба для консоли под действием 
комбинированной нагрузки для модифицирован-
ной линейной теории в сравнении с эксперимен-
тальными данными приведена на рис. 5.

Как мы можем видеть на рис. 5, стрела про-
гиба модифицированной линейной теории для 
рассматриваемого случая нагружения находится в 
полном согласии с экспериментальными данными 
на всем интервале нагрузок 0 < µ < 1,75 (или в без-
размерных эйлеровых силах 0 < λ < 1,4).

3. Приближенные формулы

Для применения в инженерных целях удоб-
ны приближенные формулы, выраженные в виде 
степенных полиномов. Использование таких при-
ближенных формул позволяет избежать численных 
расчетов, решений уравнений и других операций. 
На основе предложенного метода модификации ли-
нейной теории были получены приближенные вы-
ражения для различных интервалов нагрузок [18].

С помощью разложения подынтегрального 
выражения в (9) в ряд Тейлора и последующего 
интегрирования были получены следующие урав-
нения для нахождения ξk:

(12)

(13)

Выражение (12) было получено путем раз-
ложения подынтегрального выражения в (9) в 
окрестности точки z = 0 до второй степени ξk. 
Выражение (13) было получено таким же путем, 
но разложение осуществлялось в окрестности z = 1 
до третьей степени ξk.

Выражения (12) и (13) являются алгебраиче-
скими уравнениями, которые можно решить чис-
ленными методами, а потом использовать получен-
ное значение ξk в формуле для стрелы прогиба (8).

Можно воспользоваться тем, что ξk является 
малым параметром. Таким образом, в выражениях 
(12) и (13) можно пренебречь степенями ξk выше 
второй и решить квадратное уравнение. Далее полу-
чим следующие аналитические выражения для ξk:

(14)

(15)

(16)

Выражения (14) и (15) были получены 
из (12), (16) было получено из (13). Приближенные 
решения для стрелы прогиба в полной записи вы-
глядят следующим образом:

(17)

Рис. 5. Сравнение стрелы прогиба консоли 
с экспериментальными данными в случае 

комбинированной нагрузки
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Рис. 4. Схема нагружения консоли 
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(18)

(19)

Построим стрелы прогибов полученных 
приближенных формул в сравнении с исходным 
линейным выражением (рис. 6). Для сравнения 
добавим приближенное решение из [11], получен-

ное путем степенных разложений точного реше-
ния [10]:

(20)

Видно, что полученные приближенные фор-
мулы обладают хорошей степенью согласованно-
сти с исходным выражением. Стрелы прогиба на 
рис. 6, построенные по полученным новым моди-
фицированным выражениям, хорошо согласуются 
с приближенным решением (20) из работы [11], 
которое было получено на основе точного реше-
ния. По данному графику оценим интервалы при-
менимости приближенных формул (табл.).

Таблица
Интервалы применимости приближенных формул

Выражение
Интервал нагрузок применимости Максимальное отклонение от 

исходного выраженияВ единицах µ В единицах λ
(17) 0 < µ < 5,0 0 < λ < 4,1 10 %

(18) 0 < µ < 1,5 0 < λ < 1,2 5 %
0 < µ < 2,0 0 < λ < 1,6 10 %

(19) 0 < µ < 2,0 0 < λ < 1,6 10 %
0 < µ < 3,5 0 < λ < 2,9 20 %

Заключение

В статье предложен аналитический ме-
тод для получения модифицированных выраже-
ний, описывающих стрелу прогиба консольного 
стержня под действием поперечной нагрузки. 
Проведено сравнение с экспериментальными 
данными, подтвердившее применимость данного 

3 2   1( , ) (2 3 ), .
3 6k k k kf 
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Рис. 6. Стрелы прогибов полученных приближенных 
выражений в сравнении с исходным выражением

метода на интервале значительно большем, чем у 
исходных классических выражений линейной те-
ории сопротивления материалов. На основе пред-
ложенной модификации были получены новые 
простые приближенные аналитические выраже-
ния, удобные для инженерных приложений при 
предварительных оценочных расчетах деформи-
рования упругих стержней.
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MODIFIED FORMULAS FOR MAXIMUM DEFLECTION OF 
A  CANTILEVER UNDER TRANSVERSE LOADING

D. M. Zuev1, K. G. Okhotkin2
1 Reshetnev Siberian State University of Science and Technology,

Krasnoyarsk, Russian Federation
2 JSC Academician M. F. Reshetnev Information Satellite Systems,

Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation

Modern problems of aerospace industry require consideration of rods experiencing large de-
flections. The example of such a problem is development of large scale deployable umbrella-
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type antennas where rods are structural elements. Development of modern analytic methods 
in the field of solid mechanics allows to model rod bend shapes and to find expressions for 
maximum deflection. In addition, the analytic methods make it possible to find a full system of 
solution branches and all possible equilibrium shapes without significant time-consuming for 
numerical simulations. Wherein relatively simple methods for determining bending shapes 
in case of large deflections have significant importance for applied use. Namely, they can be 
used for preliminary design of complex rod constructions. The paper presents the method for 
obtaining of modified analytic formulas that enable to determine large deflections of a thin 
elastic cantilever under transverse loading. The method uses a rod’s arc-length saving con-
dition which is important for applied use. The modified formulas allow to achieve accuracy 
comparable with exact nonlinear solutions given in terms of elliptic integrals and functions. 
That fact expands the loading range where the linear theory can be used. The authors consid-
ered the following cases: concentrated transverse loading on the free end and combined load-
ing (uniformly distributed loading and concentrated transverse loading on the free end). The 
comparison with experimental data proved accuracy of the proposed method. In addition, the 
authors obtained approximate formulas based on the modified formulas. The approximate 

formulas can be use for engineering applications. 

Keywords: geometrical nonlinearity, large deformations, cantilever, Euler elastic.
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Многие современные программы термовакуумных испытаний при наземной отработке 
космических аппаратов требуют обеспечения с высокой точностью температурного 
режима в широком диапазоне температур. Термовакуумные испытания отличаются 
значительными материальными затратами. Поэтому требование снижения эксплуа-
тационных расходов, в том числе связанных с обеспечением температурного режима, не 
менее актуально. Это объясняет повышенный интерес к перспективным энергоэффек-
тивным технологиям, одна из которых основана на кондиционировании газообразного 
азота. Системы с установками кондиционирования газообразного азота обладают оп-
тимальным сочетанием эксплуатационных и технических характеристик и по сравне-
нию с системами, где жидкий азот заливается в криогенные экраны, имеют меньшее по-
требление жидкого азота и электроэнергии, особенно в установившемся температур-
ном режиме. При их применении исключен риск загрязнения термовакуумной камеры и 
объекта испытаний из-за утечек жидкого теплоносителя. Благодаря тому, что свой-
ства азота достаточно точно соответствуют уравнению состояния идеального газа, 
моделирование таких систем относительно просто, а характеристики предсказуемы 
и стабильны. В статье проведен краткий анализ характеристик установок кондици-
онирования газообразного азота двух ведущих зарубежных производителей, приведены 
результаты практического применения четырех установок зарубежного производства 
с различными характеристиками с типичной термовакуумной камерой. Рассмотрены 
основные направления совершенствования зарубежными производителями характери-
стик установок кондиционирования газообразного азота. Сделан вывод о высокой эф-
фективности и экономической оправданности применения технологии кондиционирова-

ния газообразного азота в большинстве случаев термовакуумных испытаний.

Ключевые слова: имитатор космического пространства, наземная отработка 
космических аппаратов, термовакуумные испытания, установка 

кондиционирования газообразного азота.

Введение

Термовакуумные испытания широко ис-
пользуются при наземной отработке космических 
аппаратов (КА). Испытания проводятся в термо-
вакуумных камерах, где создаются условия пони-
женного давления и широкого диапазона темпера-
тур, близкие к условиям космического простран-

	  	 shevchukaa@iss-reshetnev.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

ства [1]. В ходе испытаний проверяется работа 
аппаратуры и узлов, определяются теплофизиче-
ские параметры и прочностные характеристики 
отдельных частей и элементов, верифицируются 
и корректируются математические модели систем 
терморегулирования КА.

Термовакуумные испытания отличают-
ся высокой сложностью, трудоемкостью и зна-
чительными материальными затратами [2]. 
Поэтому крайне актуальна задача выполнения 
требований программ термовакуумных испыта-

НОВЫЕ МАТЕРИАЛЫ И ТЕХНОЛОГИИ 
В КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКЕ
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ний с одновременным снижением материальных 
затрат.

В настоящее время широко известны, как 
минимум, три способа обеспечения температур-
ного режима термовакуумных испытаний.

Первый способ заключается в переносе 
утилизируемого тепла при помощи рециркуля-
ции жидкого теплоносителя в замкнутом конту-
ре, который, в частности, включает трубопрово-
ды, тепловые экраны термовакуумной камеры, 
холодильную машину и нагреватели. Несмотря 
на минимальные затраты, применение таких си-
стем с замкнутым жидкостным контуром, назы-
ваемых также механическими, ограничено. При 
снижении температуры циркулирующего тепло-
носителя его вязкость быстро увеличивается, а 
холодопроизводительность системы, т. е. способ-
ность выводить утилизируемое тепло, наоборот, 
уменьшается; практический предел для таких 
систем охлаждения, как правило, не опускается 
ниже −50 … −70 °С. Применение двухфазных 
теплоносителей [3] или теплообменников с жид-
ким азотом [4] позволяет незначительно сни-
зить нижний температурный предел до −90 °С. 
Создание же механических систем с пределом 
линейного изменения температуры ниже −90 °C 
становится еще более сложным и неоправданно 
дорогим.

Существует еще одна не менее важная при-
чина, ограничивающая использование систем с 
жидкостным контуром в термовакуумных испы-
таниях КА. Любая утечка применяемых в таких 
системах низкотемпературных теплоносителей, 
как правило, углеводородов или кремнийоргани-
ческих жидкостей (т. н. силиконовых масел), при-
ведет к недопустимому загрязнению простран-
ства термовакуумной камеры и объекта испыта-
ний (ОИ) [5].

Краткие технические характеристики не-
скольких установок одного из ведущих зарубеж-
ных производителей термовакуумного оборудова-
ния Telstar [4], использующих описанный способ, 
сведены в табл. 1.

Второй способ, широко используемый в 
большинстве отечественных термовакуумных 
установок, в частности, действующих в настоя-
щее время в АО «Информационные спутниковые 
системы» им. акад. М. Ф. Решетнёва» ТБК-120, 
КВУ-400 и ГВУ-600, основан на циркуляции в 
криогенных экранах термовакуумной камеры 
жидкого азота в сочетании с расположенными 
в непосредственной близости от ОИ мощными 
резистивными (инфракрасными) нагревателями 
[6; 7]. В результате на ОИ достигаются высокие 
показатели точности, стабильности и скорости 
линейного изменения температуры. Однако этот 
способ отличается самым высоким потреблени-
ем электрической мощности и расходом жидкого 

азота, что часто приводит к ограничению продол-
жительности испытаний. Кроме этого, локальные 
инфракрасные нагреватели создают однородное 
температурное поле, как правило, при гладкой 
и выпуклой форме наружных поверхностей ОИ, 
однородности их радиационных характеристик 
и монотонности распределения по поверхностям 
падающих тепловых потоков. В иных случаях 
возникают существенные погрешности имита-
ции [8].

Третий, перспективный, способ управле-
ния температурным режимом основан на рецир-
куляции в тепловых экранах газообразного азота, 
которая обеспечивается одной или несколькими 
установками кондиционирования газообразного 
азота (англ. GN2 TCU – Gaseous Nitrogen Thermal 
Conditioning Unit) [9; 10]. Как правило, такая 
установка состоит из циркуляционного насоса 
(нагнетателя) с регулируемой частотным преоб-
разователем скоростью, встроенного нагревателя, 
оборудования для измерения и контроля давления, 
клапанов подачи жидкого и газообразного азота, 
вентиляционных клапанов, механической и ваку-
умной изоляции и программируемого логического 
контроллера с интерфейсом оператора для обще-
го управления системой. Внешний вид типичной 
установки кондиционирования газообразного азо-
та показан на рис. 1.

Краткие технические характеристики уста-
новок кондиционирования газообразного азота 
производителей термовакуумного оборудования 
Telstar и Dynavac [5; 11] сведены в табл. 2.

Рис. 1. Установка кондиционирования 
газообразного азота Dynavac TCU-100 [11]
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Таблица 1
Технические характеристики установок с замкнутым жидкостным контуром

Установка Принцип
охлаждения

Производительность
при рабочем давлении 0,2 МПа,

м3/с·10−3

Тепловая нагрузка, кВт Потребляемая 
мощность, кВт−50 °С +20 °С

Telstar FT-10

Холодильная 
машина

0,36 1,0 2,1 9
Telstar FT-10.2 0,61 2,0 4,2 16
Telstar FT-35 0,94 3,2 9,4 21
Telstar FT-60 2,33 5,7 14,7 28
Telstar FT-120 3,61 11,3 27,4 57
Telstar FT-170 5,56 16,8 38,8 69
Telstar FTL-60 Теплообменник 

с жидким 
азотом

0,94 5,9 6,8 12
Telstar FTL-200 3,61 17,0 17,8 26
Telstar FTL-500 10 45,0 47,0 61

Таблица 2
Технические характеристики установок кондиционирования газообразного азота

Установка Производительность,
м3/с·10−3

Рабочее дав-
ление, кПа

Тепловая нагрузка, кВт Потребляемая 
мощность, кВтохлаждение нагрев

Telstar GT-18 47 − 13 13 25
Telstar GT-38 194 − 47 47 70
Telstar GT-HG 833 − 190 190 260
Dynavac TCU-100 47 10 14 12 20
Dynavac TCU-100-BNB 47 42 14 12 20
Dynavac TCU-400 188 10 30 21 40
Dynavac TCU-1500 707 20 130 90 132

Сравнительные характеристики энергопо-
требления и диапазонов обеспечиваемых темпе-
ратур описанных способов показаны на рис. 2 [4].

Рис. 2. Различные способы обеспечения 
теплового режима: 1 – замкнутый жидкостный 
контур с холодильной машиной; 2 – замкнутый 

жидкостный контур с теплообменниками 
с жидким азотом; 3 – кондиционирование 

газообразного азота; 4 – циркуляция жидкого азота 
и инфракрасные нагреватели

 

1. Основные принципы 
кондиционирования 
газообразного азота

В первом приближении свойства системы 
могут быть смоделированы в соответствии с урав-
нением состояния идеального газа:

p = ρRT,                                (1)
где p – давление газа, Па; ρ – плотность газа, кг/м3; 
T – температура газа, К; R – газовая постоянная, для 
азота равная 297 Дж/(кг∙К).

При работе установки кондиционирования с 
постоянной плотностью газообразного азота (как 
правило, 4 … 6 кг/м3) его давление находится в пря-
мой зависимости от температуры. Необходимая 
температура и давление газа в системе поддержи-
ваются при помощи программируемого логиче-
ского контроллера (ПЛК), управляющего скоро-
стью рециркуляции в контуре газообразного азота, 
мощностью встроенного нагревателя и подачей 
жидкого азота. Это позволяет легко контролиро-
вать весь температурный диапазон на ОИ, ниж-
ний предел которого ограничен переходом азота в 
жидкую фазу, а верхний – пределом температур-
ной выносливости уплотнительных материалов и 
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покрытий. Кроме этого, обязательно следует учи-
тывать эффективность переноса теплоносителем 
тепловой нагрузки и теплопередающие характе-
ристики тепловых экранов [12; 13].

При заданной температуре теплоноситель 
должен полностью принимать тепловую нагруз-
ку Q, которая состоит из лучистого теплообмена 
между тепловыми экранами и активной нагрузкой 
ОИ и работы нагнетателя, подающего впрыскива-
емый жидкий или нагретый встроенным нагрева-
телем газообразный азот. Разницу температур ∆T 
между выходом и входом установки кондициони-
рования можно определить по формуле:

(2)

где Q – тепловая нагрузка, Вт; ṁ – массовый 
расход газообразного азота, кг/с; Cp – удельная 
теплоемкость, для газообразного азота равная 
1039 Дж/(кг∙К).

Во время температурных переходов возни-
кает дополнительная нагрузка Qʹ, обусловленная 
массой тепловых экранов:

Qʹ = MCʹpδT,                           (3)
где M – масса тепловых экранов, кг; δT – скорость 
линейного изменения температуры тепловых 
экранов, K/с; Cʹp – удельная теплоемкость матери-
ала тепловых экранов, Дж/(кг∙К).

Температура поверхности тепловых экранов 
TЭ может быть определена с учетом происходяще-
го с ними конвективного теплообмена Qʹʹ газоо-
бразного азота (в устойчивом состоянии Qʹʹ = Q, 
во время температурного перехода Qʹʹ = Q + Qʹ):

Qʹʹ = hS(TЭ – TN2),                       (4)
где h – коэффициент конвективной теплопереда-
чи, Вт/(м2∙K); S – площадь контактирующей с азо-
том поверхности в трубках тепловых экранов, м2; 
TЭ – температура поверхности тепловых экранов, К; 
TN2 – температура газообразного азота, К.

В свою очередь, коэффициент конвективной 
теплопередачи h определяется по формуле:

где Pr – число Прандтля; JM – фактор Чилтона-
Кольберна.

Разница температур (TЭ – TN2) и начало пере-
хода азота в жидкую фазу ограничивают нижний 
температурный предел на поверхностях тепловых 
экранов, что следует учитывать при выборе мате-
риала тепловых экранов и характеристик устано-
вок кондиционирования.

2. Выбор характеристик 
установок

В первую очередь для работы с тепловой 
нагрузкой системы установка кондиционирования 

 ,
pCm

QT




 ,3/2 sPr

JmC
h Mp 


должна обеспечить достаточную производитель-
ность и рабочее давление газообразного азота. 
Однако для правильного выбора всех характери-
стик необходимо дополнительно учитывать боль-
шее количество условий. В связи с этим представ-
ляют большой наглядный интерес и практическую 
ценность результаты эксперимента по работе не-
скольких различных установок кондиционирова-
ния газообразного азота с типичной термовакуум-
ной камерой, подробно рассмотренные в [13].

Цилиндрическая термовакуумная камера 
диаметром 1,5 м и длиной 1,2 м оснащена внутрен-
ним тепловым экраном диаметром 1,3 м и длиной 
1 м, изготовленным из 3 мм листа. Тепловые экра-
ны цилиндрической части имеют шесть парал-
лельных проходов трубок с шагом 175 мм, тепло-
вые экраны передней и задней торцевых крышек 
диаметром 1,3 м имеют восемь параллельных 
проходов трубок с шагом 190 мм, параллельно 
подключенных к входному и выходному коллек-
торам. ОИ весом 25 кг закреплен на столе разме-
рами 0,8×1 м, также имеющем семь параллельных 
проходов трубок с шагом 150 мм. Излучаемая ОИ 
мощность равна 1 кВт. Схема подключения уста-
новки кондиционирования показана на рис. 3.

Краткие характеристики четырех рассмо-
тренных установок и определенные опытным пу-
тем размеры трубопроводов и трубок тепловых 
экранов приведены в табл. 3. Из данных таблицы 
видно, что их диаметр находится в прямой зависи-
мости от производительности установки кондици-
онирования и в обратной – от рабочего давления, 
создаваемого нагнетателем установки.

Измерения температур контролируемых по-
верхностей проводились в вакууме; на тепловых 
экранах установлены четыре, на столе ОИ – три 
термопары.

 
Рис. 3. Схема подключения установки 

кондиционирования газообразного азота 
(термовакуумная камера условно не показана): 
1 – подающие трубопроводы; 2, 4 – тепловые 

экраны торцевых крышек; 3 – тепловой 
экран цилиндрической части; 5 – установка 
кондиционирования газообразного азота; 6 – 

обратные трубопроводы
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Таблица 3
Минимальные размеры трубопроводов и трубок тепловых экранов

Установка кондиционирования 
газообразного азота

Внутренний диаметр, мм

Трубопроводы 
и коллекторы

Трубки тепловых экранов

№ Производительность,
м3/с·10−3

Рабочее 
давление, кПа

Цилиндрическая 
часть Стол ОИ Торцевые 

крышки
1 47 10 50 19 19 12,5
2 47 42 38 12,5 12,5 12,5
3 188 10 200 25 31 19
4 707 20 250 41 41 31

Даже при использовании установки кон-
диционирования с производительностью до 
47·10−3 м3/с и рабочим давлением 10 кПа (табл. 3, 
установка №1) система уже способна обеспечить 
скорость линейного изменения температуры до 
2 К/мин. Однако из-за недостаточного потока газа 
даже при установившемся температурном режи-
ме на контролируемых поверхностях существует 
значительная неравномерность температур. На 
тепловых экранах цилиндрической части при ми-
нимальной температуре −180 °C неравномерность 
достигает 10 K, при максимальной температу-
ре 150 °С – до 15 K. Неравномерность на тепло-
вых экранах торцевых крышек при максималь-
ной температуре 150 °С несколько ниже, до 7 К. 
Неравномерность в установившемся температур-
ном режиме на столе ОИ находится в пределах 1,5 
К. При этом перепады во время температурных пе-
реходов при скорости 2 К/мин достигают 60–65 K.

При использовании установки с высоко-
скоростным нагнетателем (табл. 3, установка №2) 
в установившемся температурном режиме не-
равномерность температур стола ОИ находится 
в пределах 1,5 К, а тепловых экранов торцевых 
крышек – в пределах 6 K. Однако неравномер-
ность цилиндрической части значительно хуже и 
достигает 17 К при установившейся температу-
ре 150 °С. Кроме этого, дополнительная энергия, 
вызванная более высокой скоростью нагнетате-
ля, вызывает смещение линейных характеристик 
установки кондиционирования, что выражается в 
уменьшении скорости охлаждения до −1,5 К/мин 
и увеличении скорости нагрева до 2,25 К/мин. Еще 
одним следствием становится увеличение перепа-
да температур на поверхности теплового экрана 
цилиндрической части до 85 К при максимальной 
температуре 150 °С.

С другой стороны, применение высокоско-
ростных нагнетателей позволяет использовать тру-
бопроводы, коллекторы и трубки тепловых экранов 
меньшего сечения. Это может принести дополни-
тельную экономию необходимых для их изготов-
ления дорогостоящих и дефицитных материалов – 
низкотемпературных хромоникелевых сталей, мед-

ных и, в ряде случаев, титановых сплавов [12; 14]. 
По нашим расчетам, использование трубопрово-
дов с внутренним диаметром 38 мм вместо 50 мм 
(табл. 3, установки №2 и №1 соответственно) при 
одинаковой толщине стенки приводит к экономии 
материалов до 30 %. Кроме этого, трубопроводы 
меньшего размера обладают лучшими показателя-
ми по удельному теплопритоку, что особенно важ-
но при расположении установки кондиционирова-
ния на удалении от термовакуумной камеры.

Использование установок с высокоскорост-
ным нагнетателем может быть наиболее оправ-
данно при обслуживании отдельных элементов, а 
не всей системы. Так, при подключении к той же 
установке кондиционирования (табл. 3, установ-
ка №2) одного теплового экрана цилиндрической 
части неравномерность температур на его поверх-
ности при линейной скорости изменения в преде-
лах от −1,5 К/мин до + 2,25 К/мин не превысила 
15−20 K. Результаты моделирования режимов 
термоциклирования показывают, что применение 
высокоскоростного нагнетателя при той же произ-
водительности установки позволяет получить до-
полнительную экономию жидкого азота в преде-
лах 5–7 %.

Лучшие результаты получены при примене-
нии установки кондиционирования с большей про-
изводительностью 188·10−3 м3/с (табл. 3, установ-
ка №3). Неравномерность температур поверхности 
стола ОИ в установившемся режиме не превысила 
0,5 К, теплового экрана цилиндрической части – не 
более 5 К, а максимальная скорость линейного из-
менения температуры составила −4 … +3,5 К/мин. 
Результаты измерения температур контролируе-
мых поверхностей в диапазоне от −150 до 150 °C 
со скоростью 3 К/мин показаны на рис. 4. На от-
дельной вставке показан режим положительных 
температур с учетом указанной выше неравно-
мерности. Некоторое отставание по температуре 
теплового экрана от стола ОИ объясняется их по-
следовательным соединением.

На рис. 5 показана неравномерность тем-
ператур, измеренная на этих же поверхностях. 
Максимальное значение во время температурных 
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переходов не превышает ±6 K, в установившемся 
режиме не превышает ±1,5 K.

Наконец, применение установки кондици-
онирования газообразного азота с наибольшей 
производительностью 707·10−3 м3/с (табл. 3, уста-
новка №4) позволяет получить самые высокие 
результаты. Максимальная скорость линейно-
го изменения температуры достигает 18 К/мин. 
В устойчивом состоянии температура поверхно-
сти стола ОИ имеет неравномерность не более 
0,25 К, а остальные контролируемые поверхности 
– не более 2,5 К. Однако следует особо отметить, 
что такие результаты получены ценой возросшего 
потребления электрической мощности или жидко-
го азота – от 30 кВт или 0,12·10−3 м3/с в устано-
вившемся температурном режиме до 120 кВт или 
0,83·10−3 м3/с во время температурных переходов.

3. Пути совершенствования 
технологии кондиционирования 
газообразного азота

Несмотря на относительную простоту, от-
личную управляемость и другие преимущества, 

 
Рис. 4. Усредненные результаты 

экспериментальных измерений температур 
теплового экрана и стола ОИ

 
Рис. 5. Наблюдаемая неравномерность во время 

температурных переходов

описанная технология пока не является универ-
сальным и лучшим решением для обеспечения 
любого температурного режима. Самую низкую 
эксплуатационную стоимость и одновременно 
худшие температурные характеристики имеют 
системы с замкнутым контуром жидкостного ох-
лаждения; наоборот, системы с заливкой в экраны 
жидкого азота в сочетании с инфракрасными на-
гревателями обладают лучшими температурными 
характеристиками и самыми высокими эксплуа-
тационными расходами. Кондиционирование га-
зообразного азота, в свою очередь, представляет 
удачное сочетание основных характеристик – экс-
плуатационной стоимости, температурного диа-
пазона, точности, стабильности и однородности 
температурного поля.

Ведущие производители постоянно совер-
шенствуют характеристики установок кондици-
онирования сразу в нескольких направлениях, 
таких, как расширение границ температурного 
диапазона, дальнейшее снижение потребления 
жидкого азота, оптимизация и полная автомати-
зация управления. Например, одно из инноваци-
онных решений производителя Telstar заключа-
ется в поддержании постоянного давления газа 
в замкнутом контуре системы. При этом потери 
на сжатие гарантированно сведены к миниму-
му, что позволяет добиться оптимального режи-
ма потребления жидкого азота. Однако нижний 
предел температуры в таком режиме ограничен 
значением −150 °C, и для более низких темпера-
тур система автоматически уменьшает давление 
в контуре, чтобы избежать риска образования в 
нем жидкой фазы. В ряде других решений при-
меняются специальные алгоритмы, также оп-
тимизирующие потребление жидкого азота и 
максимально автоматизирующие управление 
системой, включая возможность быстрой пере-
настройки для различных видов испытаний. При 
этом управление может осуществляется как ав-
тономно при помощи локального ПЛК с друже-
ственным интерфейсом, так и под управлением 
более высокого уровня, например, системы ав-
томатического сбора и контроля информации 
SCADA [15]. Производителем Telstar сообщает-
ся, что в результате ряда подобных решений, по 
сравнению с традиционными системами с за-
ливкой в экраны жидкого азота, удалось достичь 
экономии его расхода до 20–50 % [4].

Заключение

Установки кондиционирования газообразно-
го азота показали себя как средства обеспечения 
температурного режима, хорошо подходящие для 
большинства случаев термовакуумных испыта-
ний космических аппаратов, когда необходимо по-
лучить стабильное и однородное температурное 
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поле на контролируемых поверхностях в широком 
диапазоне рабочих температур. При этом в контуре 
системы не циркулирует жидкий теплоноситель, 
что исключает риск загрязнения внутрикамерного 
пространства и объекта испытаний. Применение 
ПЛК и высокий уровень автоматизации обеспечи-
вают простоту и гибкость управления.

По сравнению с традиционными систе-
мами с циркуляцией в контуре жидкого азо-
та установки кондиционирования позволяют 
уменьшить, особенно в установившемся темпе-
ратурном режиме, его потребление на 20–50 %. 
Отпадает необходимость в большом количестве 
мощных потребителей электроэнергии – инфра-
красных локальных нагревателей, которые могут 
являться источником неоднородности темпе-
ратур на ОИ, особенно, когда последний имеет 
сложную форму.

Дополнительная экономия жидкого азо-
та может быть получена при применении на от-
дельных участках системы установок с высоко-
скоростным нагнетателем. По нашим расчетам, 
это позволит дополнительно сократить расход 
жидкого азота во время температурных переходов 
на 3–5 %. Использование в этом случае трубопро-
водов и трубок тепловых экранов меньшего раз-
мера позволит получить на стадии проектирова-
ния системы дополнительную, до 30 %, экономию 
дорогостоящих низкотемпературных хромонике-
левых сталей или сплавов цветных металлов.

Таким образом, применение перспективной 
технологии кондиционирования газообразного 
азота предполагает значительное снижение экс-
плуатационных расходов термовакуумных испы-
таний при сохранении необходимых технических 
характеристик.
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Many new thermal vacuum testing programs for ground testing of spacecraft require ensuring 
high accuracy temperature regime in a wide temperature range. Thermal vacuum tests are no-
table for significant material costs. Therefore, the requirement to reduce operating costs, includ-
ing those associated with ensuring the temperature regime, is not less relevant. This explains the 
increased interest in promising energy-efficient technologies, one of which is based on the thermal 
conditioning of gaseous nitrogen. Systems with gaseous nitrogen thermal conditioning units have 
an optimal combination of operational and technical characteristics and, compared to systems 
where liquid nitrogen is poured into cryogenic screens, have lower consumption of liquid nitro-
gen and electrical energy, especially in stabilized temperature regime. The risk of contamination 
of the thermal vacuum chamber and the test object due to leaks of the liquid coolant is eliminated. 
Due to the fact that the properties of nitrogen quite accurately correspond to the ideal gas law, 
modeling of such systems is relatively simple, and the characteristics are predictable and stable. 
The article provides a brief analysis of the characteristics of gaseous nitrogen thermal condition-
ing units of two leading foreign manufacturers and the results of the practical application of four 
foreign manufactured thermal conditioning units with different characteristics in a typical ther-
mal vacuum chamber. We considered the main directions of improving the characteristics of ther-
mal conditioning units by foreign manufacturers. The conclusion is made about the high efficiency 
and economic feasibility of gaseous nitrogen thermal conditioning technology in most cases of 

thermal vacuum testing. 

Keywords: space simulator, ground testing of spacecraft, thermal vacuum 
testing, thermal conditioning unit.
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Практическая космическая деятельность страны в околоземном пространстве и в 
дальнем космосе развивается уже в течение более пятидесяти лет. За это время было 
решено много новых научно-технических задач, разработаны и освоены новейшие тех-
нологии. Настоящая статья посвящена описанию предпосылок к проведению экспери-
мента по выращиванию полупроводниковых структур для высокоэффективных сол-
нечных батарей в условиях орбитального полета международной космической станции. 
Показаны преимущества проведения технологического процесса в глубоком вакууме, 
образующемся в результате проявления эффекта молекулярного экрана, для получе-
ния новых тонкопленочных материалов с уникальными свойствами. Описан наземный 
имитатор космического модуля и действующий макет молекулярного экрана. Обсуж-
даются особенности эскизного проекта универсальной автоматизированной установ-
ки молекулярно-лучевой эпитаксии в космосе. Приводится обоснование экономической 
эффективности космической технологии, основанное на отсутствии необходимости 
применения дорогостоящих сверхвысоковакуумных средств откачки, криогенной тех-
ники и вакуумных объемов, содержащих большое количество нержавеющей стали. Про-
анализирован опыт трех орбитальных полетов американских космических кораблей 
«Шаттл», подтверждающий экономическую обоснованность проектов, связанных с 

получением полупроводниковых гетероструктур в условиях космического полета.
 

Ключевые слова: космическое материаловедение, молекулярно-лучевая эпитаксия, 
молекулярный экран, орбитальный полет, сверхвысокий вакуум.

Введение

Современные высокоэффективные солнеч-
ные элементы (СЭ) представляют собой сложные 
многослойные гетеросистемы. Они состоят из 
трех основных p-n переходов, выполненных из Ge, 
InGaAs, InGaP и соединенных последовательно 
туннельными диодами. Поскольку эти материа-
лы совместимы по постоянной кристаллической 
решетки, гетероструктуры для СЭ на их основе 
выращиваются в едином ростовом процессе на 
подложках на основе германия или арсенида гал-
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лия [1−3]. Важно отметить, что солнечный эле-
мент по конструкции является самым простым 
электронным прибором. Для его изготовления не 
нужны сложные методы фотолитографии, и мож-
но ограничиться последовательным нанесением 
полупроводниковых и металлических слоев.

В 1987 году во Франкфурте-на-Одере прохо-
дила одна из конференций стран бывшего СЭВ по 
молекулярной эпитаксии. Делегацию ИФП СО РАН 
возглавлял профессор Сергей Иванович Стенин. 
В кулуарах обсуждалась идея переноса установки 
молекулярно-лучевой эпитаксии (МЛЭ) в космос. 
Тогда уже было известно, что с помощью так на-
зываемого «молекулярного экрана» в космосе мож-
но получить сверхвысокий вакуум. И все же идея 

НОВЫЕ МАТЕРИАЛЫ И ТЕХНОЛОГИИ 
В КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКЕ
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МЛЭ в космосе обсуждалась во Франкфурте скорее 
как фантастическая, чем технологическая.

Через два года после этой конференции, как 
теперь становится ясно, в США идея выноса ваку-
умных технологий в космос стала переходить в прак-
тическую плоскость. В Университете Хьюстона под 
руководством профессора А. Игнатьева уже были 
начаты космические эксперименты, подтверждаю-
щие своими результатами справедливость наших 
выводов о перспективности проведения процес-
са МЛЭ в космосе. Всего было реализовано три 
миссии американских Шаттлов. Эти работы были 
направлены на преодоление принципиальных 
ограничений традиционных вакуумных техноло-
гических процессов, проводящихся в наземных 
условиях. Для этого использовались физические 
факторы открытого космического пространства, 
приводящие к почти мгновенной откачке всех ком-
понентов газовой среды, включая инертные газы. 
Особенно яркий эффект дает использование того 
самого «молекулярного экрана», с помощью кото-
рого, как показывают расчеты и результаты первых 
экспериментов, возможно получение такого раз-
ряжения газовой среды, которое не может быть в 
принципе достигнуто в наземных условиях.

Интересен вопрос: когда была высказана 
впервые и кому первому принадлежит идея полу-
чения вакуума в кильватерной области летящего 
с большой скоростью предмета? Наверняка не в 
1970 году, и не американцы были здесь первыми. 
Откроем фрагмент книги ныне покойного профес-
сора Михаила Васильевича Терентьева «Об исто-
рии и развитии понятия физического вакуума». Он 
вносит неожиданную ясность. Оказывается, в 4-м 
веке до нашей эры Аристотель примерно так вы-
разил данную идею: «Пустота (вакуум) − это есть 
пространство, которое образуется в следе камня 
выпущенного из пращи, правда, оно моментально 
исчезает, поскольку сюда устремляются частицы 
из окружающего пространства ...». Аристотелю 
надо было только закончить эту мысль так: «... и 
если мы разгоним камень до скорости, сравнимой 
со скоростью всех частиц окружающей среды, то 
за ним в полете всегда будет существовать абсо-
лютно пустое пространство», и тогда можно было 
бы считать его автором нового способа получения 
сверхглубокого вакуума!

Вся история вакуумной техники и техноло-
гий с ней связанных состоит из непрерывной и тя-
желой борьбы за сверхвысокий и чистый космиче-
ский вакуум в тесных и жестких рамках наземных 
условий. Каждый новый успех в этой области до-
стигнут человеком вопреки земной природе, кото-
рая так «боится» пустоты. Стоимость современных 
установок для получения и использования сверх-
высокого вакуума достигает величин в миллионы 
долларов. А эксплуатация этих систем обходится 
тем дороже, чем более глубоким является полу-

чаемый вакуум, чем больше энергии, жидких ге-
лия и азота расходуется для его получения. Наша 
страна после развала собственной вакуумной про-
мышленности покупает такие установки только за 
рубежом. При покупке каждой установки обычно 
составляется бизнес-план, и покупатель рассчи-
тывает получить положительный экономический 
эффект. Средств, затраченных на приобретение 
только нескольких таких установок, хватило бы на 
реализацию всего проекта «Экран».

В ИФП СО РАН в сотрудничестве с Физико-
техническим институтом им. А. Ф. Иоффе, от-
раслевых НИИ «Научный центр», ЦНИИмаш, 
РКК «Энергия», а на начальной стадии с 
ИЯФ СО РАН, предприятиями промышленности 
АО «НПО «Молния» и АНТК «Антонов», прово-
дились работы по созданию высокопроизводи-
тельной, надежной и недорогой аппаратуры для 
сверхвысоковакуумной технологии МЛЭ гетеро-
структур солнечных элементов с применением 
космических технологий [4−6]. Совместно с ними 
был подготовлен новый проект и научно-техниче-
ское обоснование для проведения экспериментов 
по эпитаксии полупроводниковых соединений на 
кремниевых подложках в условиях космического 
пространства за молекулярным экраном. В течение 
трех десятилетий разрабатываются методы, тех-
нологии и аппаратура для получения многослой-
ных гетероструктур различного назначения. Для 
их использования в условиях космического про-
странства крайне желательно заменить дорогие и 
тяжелые подложки Ge и GaAs на дешевые и легкие 
кремниевые пластины. Создание высокоэффектив-
ных приборов микро-, нано- и фотоэлектроники на 
основе полупроводниковых наногетероструктур, 
которые состоят из соединений III-V, выращенных 
на дешевых и более прочных Si подложках, являет-
ся одной из приоритетных задач современного по-
лупроводникового материаловедения. Результаты 
многолетней работы по практической реализации 
технологии получения гетероструктур в условиях 
орбитального полета космических аппаратов пока-
зали, что наиболее успешным представляется реа-
лизация такой технологии с использованием МЛЭ 
и эффекта молекулярного экрана [4−10].

1. Эффект молекулярного экрана

Идея использования молекулярного экрана 
для получения сверхвысокого вакуума в космосе 
на низких орбитах принадлежит американским 
ученым. Первым эту идею в 1970 году выдвинул 
Рональд Костоф [7], но на нее не обратили долж-
ного внимания. В 1976 году Л. Мелфи с соавтора-
ми без ссылок на Р. Костофа провел теоретический 
анализ состояния газовой среды вокруг летящего 
в пространстве экрана и сформулировал концеп-
цию орбитальной лаборатории со сверхразрежен-
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ной средой. Эта работа проводилась при поддерж-
ке НАСА [8; 9]. Расчеты и первые эксперименты 
в аэродинамической трубе показали, что если на 
высоте 200–400 км с первой космической скоро-
стью будет двигаться экран (полированный диск 
из нержавеющей стали), то в его кильватере обра-
зуется конусный след, практически лишенный ве-
щества. С помощью молекулярного экрана можно 
получить такое разрежение, что появление одно-
го атома кислорода (кислород – основной компо-
нент газовой среды на высотах орбитальных по-
летов космических станций) на площадке в один 
квадратный дециметр придется ожидать миллион 
лет. Давление атмосферы за экраном будет опре-
деляться He и H2, источником которых является 
Солнце, а также веществом, испаряющимся с по-
верхности самого экрана. Для сравнения, в на-
земных сверхвысоковакуумных технологических 
установках с криогенными насосами достигается 
предельное разрежение в сотни и тысячи раз хуже, 
чем было практически получено в первых амери-
канских космических экспериментах с молекуляр-
ным экраном. На высотах орбитального полета 
при поперечном обтекании защитного экрана не-
возмущенным набегающим потоком в аэродина-
мическом следе за ним существует стабильная 
естественная область глубокого вакуума. В этой 
области «космического» вакуума достигаются 
уровни разрежения порядка 10−15 − 10−10 мм рт. ст. 
и ниже при почти полном отсутствии кислорода и 
углеродсодержащих компонент. При проведении 
оценок достигаемых уровней разрежения предпо-
лагалось, что с рабочей («теневой») поверхности 
защитного экрана предварительно удалены сор-
бированные примеси, и скорости собственного 
газовыделения в зону следа соответствуют пар-
циальному давлению порядка 10−15 мм рт. ст. Этот 
уровень газовыделения характерен для обезгажен-
ных металлов, применяемых в сверхвысоковаку-
умной технике. Результаты оценок также показа-
ли, что из окружающей среды в зону разрежения 
за защитным экраном преимущественно попадают 
«быстрые» молекулы Не и Н2, скорости теплового 
движения которых существенно превышают орби-
тальную скорость полета, и их парциальные дав-
ления на высотах Н ≈ 250−500 км на пять-шесть 
порядков ниже по сравнению с указанным выше 
парциальным давлением молекул газовыделения.

2. Опыт американских 
экспериментов по эпитаксии 
полупроводниковых 
гетероструктур в условиях 
космического пространства

В Университете Хьюстона под руководством 
профессора А. Игнатьева были начаты космиче-
ские эксперименты, подтверждающие своими ре-

зультатами справедливость наших выводов и пер-
спективность проведения процесса МЛЭ в космосе. 
Большая установка МЛЭ весом около 4 тонн триж-
ды была выведена в космическое пространство 
с помощью кораблей типа «Шаттл». Эти работы 
были направлены на преодоление принципиальных 
ограничений традиционных вакуумных технологи-
ческих процессов, проводящихся в наземных ус-
ловиях [8]. Для этого использовались физические 
факторы открытого космического пространства, 
приводящие к почти мгновенной откачке всех ком-
понентов газовой среды, включая инертные газы. 
Особенно яркий эффект дало использование того 
самого «молекулярного экрана», с помощью кото-
рого, как показывают расчеты и результаты первых 
экспериментов, возможно получение такого раз-
режения газовой среды, которое не может быть в 
принципе достигнуто в наземных условиях. Эти 
эксперименты доказали экономическую эффек-
тивность получения полупроводниковых структур 
в космическом пространстве. Уже после третьего 
полета установки Игнатьева, во время которого 
были получены рекордные характеристики пленок 
арсенида галлия, права на финансирование четвер-
того полета были переданы коммерческой фирме 
Спейсхэб. Однако этому полету не суждено было 
осуществиться в связи с трагедией миссии шаттла 
Колумбия, во время которой погибли семеро аме-
риканских астронавтов, а программа полетов была 
приостановлена. После этого Игнатьев подклю-
чился к реализации нашей программы.

Следует отметить, что первые российские 
проекты по использованию молекулярного экра-
на были сформулированы вслед за американ-
цами группой ученых из Зеленограда, занимав-
шихся проблемами роста полупроводниковых 
кристаллов в космосе, во главе с доктором наук 
Евгением Васильевичем Марковым и группой из 
Ленинградского физико-технического института 
под руководством профессора Петра Сергеевича 
Копьева. Эти проекты подвергались тогда се-
рьезной критике, однако многие их положения 
вошли в современный вариант проекта «Экран», 
который был подготовлен ИФП СО РАН совмест-
но с группой, работающей в НИИ «Научный 
центр» (г. Зеленоград), и со специалистами 
РКК «Энергия» (г. Королев). Было создано и 
многократно апробировано научно-техническое 
обоснование для проведения экспериментов по 
эпитаксии полупроводниковых соединений на 
кремниевых подложках в условиях космического 
пространства за молекулярным экраном.

3. Орбитальная производственная 
платформа

Первое крещение проект «Экран» получил 
во время международной конференции по кос-
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мическому материаловедению в июне 1997 года, 
которая проходила на борту теплохода «Санкт-
Петербург». Представительный научный форум 
собрал более 300 ученых из многих стран мира. 
Нами был представлен доклад от имени 11 соав-
торов из трех организаций. После доклада ученый 
секретарь секции космического материаловедения 
Борис Захаров поздравил нас с успехом. Его мне-
ние об актуальности и перспективности нашего 
проекта, как мнение человека глубоко понимаю-
щего современное состояние российской косми-
ческой науки о материалах, имел тогда для нас 
большое значение и придавал уверенность в успе-
хе. Очень хорошо оценили доклад ведущие спе-
циалисты по росту кристаллов в космосе − про-
фессор Александр Чернов, директор лаборатории 
по росту кристаллов в космосе Центра Маршалла 
(США), профессор Михаил Мельвидский − руко-
водитель российской космической программы по 
росту кристаллов, и профессор Татау Нишинага 
(Япония) − президент международной ассоциации 
по росту кристаллов и официальный консультант 
американской программы «Спейс шаттл» по росту 
кристаллов в космосе. Т. Нишинага согласился 
быть научным консультантом и нашей програм-
мы. Его анализ и советы отличаются глубиной по-
нимания проблем и живой заинтересованностью. 
Во время вопросов и дискуссий в кулуарах, после 
обсуждения деталей проекта с коллегами, стало 
ясно − наш проект будет жить.

На пути к дальнейшей реализации промыш-
ленно-ориентированных инновационных техноло-
гий получения полупроводниковых структур для 
солнечной энергетики потребуется создание спе-
циализированной автоматической, посещаемой 
орбитальной производственной платформы (ОПП). 
В отличие от ранее созданных исследовательских 
пилотируемых орбитальных станций «Салют», 
«Мир» и МКС, ОПП должна быть узкоспециали-
зирована на выпуск определенной продукции с 
максимальной производительностью и предельно 
высокого качества. Для выполнения этой задачи 
ОПП должна отвечать следующим требованиям:

•	 полная автоматизация технологического 
процесса;

•	 возможность настройки на производство 
нескольких видов гетероэпитаксиальных полупро-
водниковых структур;

•	 долговременная работа в автоматическом 
режиме;

•	 возможность осуществления регламентных 
и ремонтных работ на орбите при периодических 
экспедициях посещения;

•	 минимальное собственное газовыделение 
в окружающее пространство и, как следствие, от-
каз от реактивной системы управления и использо-
вание силовых гироскопов − гирадинов и эффекта 
гравитационной стабилизации;

•	 обеспечение технологического процесса 
МЛЭ электроэнергией от бортовых солнечных ба-
тарей.

Один из возможных вариантов ОПП пред-
ставлен на рис. 1.

Этот объект имеет:
•	 четыре установки МЛЭ, каждая из кото-

рых имеет молекулярный экран и локальную тех-
нологическую установку;

•	 сменные транспортно-технологические 
контейнеры барабанного типа, в которых исход-
ные материалы транспортируются на орбиту и 
готовая продукция возвращается на Землю. В со-
ставе ОПП эти же контейнеры выполняют роль 
склада полуфабриката и готовой продукции;

•	 манипуляторы для подачи кремниевых 
пластин из контейнера в технологическую зону 
МЛЭ и возвращения обработанных пластин в кон-
тейнер.

4. Космическая транспортная 
система

Для транспортировки на орбиту исходных 
материалов и возвращения на Землю готовой про-
дукции необходима космическая транспортная 
система, имеющая возможно минимальные затра-
ты на ее эксплуатацию. Это необходимое условие 
обеспечения экономического приоритета косми-
ческого промышленного производства перед ана-
логичными земными технологиями.

Базой для осуществления проекта многоце-
левой авиационно-космической системы (МАКС) 
(рис. 2) был крупнейший в мире самолет Ан-225, 
где этот самолет выполнял одновременно роль 
подвижного стартового комплекса и первой сту-
пени системы выведения. В этом проекте был 
сконцентрирован многолетний опыт работ авиа-
космической промышленности страны по много-
разовым космическим транспортным системам. 
Однако после осложнения политической ситу-
ации в отношениях между Россией и Украиной 
этот проект был приостановлен. В настоящее 
время продолжение этих работ возможно при ис-
пользовании альтернативных авиакосмических 
транспортных систем.

Для снижения транспортных расходов же-
лательно обеспечить место базирования косми-
ческой транспортной системы ближе к промыш-
ленным центрам. Это обстоятельство, связанное 
с полетами над густонаселенными районами и 
высокой интенсивностью полетов, предъявляет 
высокие требования по обеспечению безопас-
ности в отношении населения в зоне трасс по-
летов. Указанным выше требованиям отвечает 
пилотируемый орбитальный самолет многоразо-
вого использования МАКС, разработанный в со-
ставе проекта «Авиационно-космические произ-
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водственные системы» (рис. 2). По экспертным 
заключениям ЦАГИ и ЦНИИмаш [10], западно-
европейских фирм British Aerospace (BAe) [11] и 
Deutsche Aerospace (DASA) [12], проект МАКС 
технически реализуем на уровне современных 
и ближайшей перспективы технологий и имеет 
удельную себестоимость транспортировки гру-
зов при двухстороннем грузопотоке в диапазоне 
1000−2000 долл./кг. Эти экономические характе-
ристики могут обеспечить на первом этапе рента-
бельное промышленное производство на орбите 
полупроводниковых наногетероструктур [13−15].

Такие высокие экономические показатели 
транспортной системы можно объяснить:

•	 высокой кратностью многоразового ис-
пользования составных частей транспортной си-
стемы;

•	 оптимальными проектными решениями по 
интеграции авиационных и ракетно-космических 
технологий;

•	 многоцелевым применением системы, 
обеспечивающим высокую интенсивность экс-
плуатации;

•	 расширением эксплуатационных возмож-
ностей по сравнению с существующими средства-
ми.

•	

5. Преимущество воздушного 
старта по отношению 
к существующим средствам 
выведения

Использование самолета-носителя в каче-
стве подвижного стартового комплекса по сравне-
нию с традиционными средствами выведения до-
полнительно предоставляет возможность:

•	 ликвидировать зависимость от Республики 
Казахстан при выведении объектов на орбиты с на-
клонением 51° и на геостационарную орбиту;

•	 обеспечить доступ космических средств 
России на низкие орбиты с наклонением 50...0°, 
которые в настоящее время для нашей страны не-
доступны;

•	 значительно (в 2−2,5 раза) снизить стои-
мость выведения объектов на геостационарную 
орбиту;

•	 оперативно выполнять задачи стыковки, 
аварийного спасения и инспекции.

Размещение стартового оборудования на 
самолете-носителе, относительно небольшая су-

Рис. 1. Вариант внешнего вида ОПП:
1 – рабочий модуль; 2 – стыковочный агрегат; 
3 – солнечные батареи; 4 – вспомогательный 
модуль; 5 – манипулятор; 6 – гравитационная 

ферма; 7 – молекулярный экран; 
8 – технологическая установка МЛЭ; 

9 – транспортный контейнер барабанного типа; 
10 – антенны радиотехнического комплекса

 

Рис. 2. Авиационно-космическая система МАКС

 
Рис. 3. Орбитальный самолет транспортно-
технического обслуживания орбитального 

производственного комплекса

 



50

 
№ 1 (31) 2020

Том 4

хая масса второй ступени и значительно меньшее, 
чем в ракетоносителях такого класса, количе-
ство специфичного ракетного топлива − обеспе-
чивают возможность мобильного базирования 
системы МАКС на существующих аэродромах. 
Мобильное базирование значительно повышает 
живучесть такой системы выведения, с другой 
стороны это свойство обеспечивает ее экспорто-
пригодность [11−15].

6. Эскизный проект установки для 
молекулярно-лучевой эпитаксии 
в космосе

В данном разделе представлен макет уста-
новки для выращивания в космосе полупро-
водниковых пленок методом молекулярно-лу-
чевой эпитаксии (установка МЛЭ), разрабо-
танный в Институте физики полупроводников 
им. А. В. Ржанова СО РАН совместно с ПАО «РКК 
«Энергия».

Целью создания макета установки МЛЭ яв-
ляется: 

•	 экспериментальная отработка оборудова-
ния для эпитаксии полупроводниковых структур 
в космосе;

•	 выращивание экспериментальных образ-
цов полупроводниковых пленок в космосе за за-
щитным экраном;

•	 наземное изучение выращенных пленок и 
сравнение их характеристик с характеристиками 
пленок, выращенных в наземных условиях;

•	 корректировка конструкции бортовой 
установки МЛЭ с перспективой создания мини-
фабрики по выращиванию эпитаксиальных струк-
тур.

В перспективе − создание универсальной 
автоматизированной космической мини-фабрики 
по производству материалов методом МЛЭ с ха-
рактеристиками, превосходящими земные анало-
ги, а также подготовка проектов для коммерческо-
го освоения промышленных возможностей около-
земного космоса.

Конструкция макета установки МЛЭ в за-
крытом состоянии для транспортировки пред-
ставлена на рис. 4. Камера (1), крышка (2) с при-
водом поворота (3), обеспечивающим открыва-
ние и герметичное закрывание камеры, система 
прогрева (4) до 150 °С для дегазации камеры с 
вакуумной откачкой (на рис. не показана). Перед 
транспортировкой вакуумно-механической аппа-
ратуры МЛЭ на российский сегмент МКС крыш-
ку (2) крепят болтами к камере (1) и отжигают 
при давлении не выше 10−3 Па, после чего запол-
няют сухим азотом.

Оснастка для проведения технологического 
процесса содержит: кассету с подложками (7) и 
приводом перемещения (8), нагреватель подло-

жек (6), размещенные на одинаковых расстояниях 
от манипулятора (5) (в результате чего передача 
подложки (14) из зоны хранения кассеты (7) на 
нагреватель (6) и обратно в кассету производится 
поворотом манипулятора на 180°). Создание мо-
лекулярных пучков и управление ими осущест-
вляется источником молекулярных пучков (ИМП) 
(9) и заслонками ИМП (10). Управление рабочими 
параметрами технологической оснастки осущест-
вляется блоком управления и сбора информации 
(15) и расположенным на траверсе (11) штырем 
(12) с приспособлением, обеспечивающим замену 
кассеты с приводом (7, 8) с помощью байонетного 
соединителя (16). Поручень (13) служит для про-
ведения работ с вакуумно-механической аппара-
турой МЛЭ в открытом космосе.

 

Рис. 4. Конструкция макета установки МЛЭ 
в закрытом состоянии

Рис. 5. Внешний вид макета установки МЛЭ на 
стендовых испытаниях
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Заключение

1. Создан научно-технический задел для 
освоения нового рентабельного направления кос-
мической деятельности − промышленного произ-
водства новых высококачественных полупрово-
дниковых материалов в условиях орбитального 
полета, где принципиально возможно получение 
продукции (монокристаллов и гетероэпитаксиаль-
ных структур) более высокого качества, чем в зем-
ных условиях. Спроектирован и изготовлен макет 
установки МЛЭ для проведения экспериментов по 
получению полупроводниковых гетероструктур в 
космосе.

2. Научное обоснование базовых техно-
логий промышленного производства на орбите 
разработано при участии Российской академии 
наук в лице Института физики полупроводников 
им. А. В. Ржанова СО РАН, Физико-технического 
института им. А. Ф. Иоффе, Института маши-
новедения им. А. А. Благонравова, Физико-

технологического института, отраслевых 
НИИ «Научный центр», ЦАГИ и предприятий про-
мышленности ЦНИИмаш, АО «НПО «Молния» и 
АНТК «Антонов».

3. Создание орбитальной производственной 
платформы может осуществляться при использо-
вании большого научно-технического задела по 
отечественным орбитальным станциям.

4. Рентабельное орбитальное промышлен-
ное производство полупроводниковых структур 
может быть обеспечено при создании космической 
транспортной системы с удельной себестоимостью 
двухстороннего грузопотока менее 3000 долл./кг.

5. Разработанный в предыдущие годы проект 
Многоцелевой авиационно-космической системы 
показал, что достигнутый уровень авиационных 
и космических технологий может обеспечить соз-
дание космической транспортной системы с эко-
номическими показателями, необходимыми для 
развертывания рентабельного промышленного 
производства на орбите.
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GROWING SEMICONDUCTOR STRUCTURES FOR  
HIGH-PERFORMANCE SOLAR CELLS IN OPEN SPACE
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Practical space activities of the country in near-Earth space and in deep space have been 
developing for more than fifty years. During this time, many new scientific and technical 
problems were solved, the latest technologies were developed and mastered. This article 
describes the prerequisites for conducting an experiment on growing semiconductor struc-
tures for highly efficient solar cells in the conditions of orbital flight of an international space 
station. The advantages of carrying out the process in a deep vacuum formed as a result of 
the manifestation of the molecular screen effect are shown to obtain new thin-film materials 
with unique properties. A ground-based simulator of a space module and a working mo-
lecular screen prototype are described. The features of the preliminary design of a universal 
automated installation of molecular beam epitaxy in space are discussed. The rationale for 
the economic efficiency of space technology based on the absence of the need for expensive 
ultrahigh vacuum pumping facilities, cryogenic equipment and vacuum volumes containing 
a large amount of stainless steel is given. The experience of three orbital flights of the Ameri-
can Shuttle spacecraft is analyzed, confirming the economic feasibility of projects related to 

the production of semiconductor heterostructures in space flight conditions. 

Keywords: space materials science, molecular beam epitaxy, molecular screen, 
orbital flight, ultrahigh vacuum.
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