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ВЫБОР И ОБОСНОВАНИЕ ПРОЕКТНЫХ ПАРАМЕТРОВ 
ДВИГАТЕЛЬНЫХ УСТАНОВОК СВЕРХЛЕГКИХ 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКИХ КОМПЛЕКСОВ

Т. А. Башарина, М. Г. Гончаров, С. Н. Лымич,  
В. С. Левин, Д. П. Шматов

Воронежский государственный технический университет, 
г. Воронеж, Российская Федерация

В работе рассмотрены наиболее перспективные проектно-конструкторские реше-
ния для создания двигательных установок для ракет-носителей сверхлегкого класса 
малыми частными предприятиями ракетно-космической отрасли. Сравнение ме-
таллоемкости камер сгорания с энергетическими характеристиками при различных 
рабочих давлениях показало, что наиболее оптимальным является рабочее давление 
в 12,16 МПа. Сопоставление относительных и абсолютных значений масс различных 
компоновок описывает характер взаимосвязи числа камер сгорания с общей массой 
двигательной установки. Было установлено, что девятикамерные двигательные 
установки с камерами, изготовленными с широким применением аддитивных техно-
логий, наиболее полно удовлетворяют ключевым требованиям. Проведенный анализ 
включает в себя оценку проектных параметров как различных узлов и агрегатов, так 
и двигательной установки в целом. Представлены различные компоновки двигатель-
ных установок, оценена необходимая степень технологической сложности конструк-
ций различных узлов и агрегатов. Соотношение полученных массово-энергетических 
характеристик достигнуто путем внедрения конструкторских решений, ставших до-
ступными благодаря применению аддитивных технологий. Полученные результаты 
предварительных расчетов демонстрируют применимость и работоспособность про-
ектно-конструкторских решений, рассматриваемых к применению в проектируемой 

двигательной установке для перспективной ракеты-носителя.

Ключевые слова: ракетный двигатель, двигатель малой тяги, метановое топливо, 
сверхлегкий носитель, аддитивная технология, экономическая эффективность, част-

ная космическая компания.

Введение

В последние годы сформировалась тенден-
ция на создание ракет-носителей сверхлегкого клас-
са (РН СЛК). Причиной увеличения спроса на этот 
класс носителей стало распространение технологий 
проектирования и изготовления сверхмалых косми-
ческих аппаратов, позволяющих вести космическую 
деятельность в экономических и научно-исследова-
тельских целях широкому кругу организаций [1]. 
Рост спроса на пуски малых космических аппара-
тов привел к увеличению доли кластерных запусков. 
Недостатком кластерного способа выведения явля-
ются долгие периоды ожидания запуска полезной 
нагрузки на орбиту с нужными параметрами.

	 	mgoncharov@cchgeu.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2021

Основным решением являются технологи-
чески доступные и дешевые РН СЛК [2], массо-
вое внедрение которых наблюдается повсеместно. 
Мировая ракетно-космическая отрасль сегодня 
возлагает эту задачу на малые частные космиче-
ские компании [3], в то время как крупные участ-
ники рынка сосредоточены на более сложных и 
крупных ракетно-космических комплексах. И по-
тому создание новых двигательных установок 
(ДУ) актуально со стороны снижения не только 
наукоемкости и сложности производства, но и 
стоимости получения и хранения выбранных то-
пливных компонентов, стоимости проектно-кон-
структорских работ, увеличения производимого 
новыми двигателями экономического эффекта [4].

Целью проводимого исследования явля-
ется поиск проектно-конструкторских решений, 
наиболее оптимальных для реализации в рамках 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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создания новых ракетно-космических комплексов 
малыми и средними частными аэрокосмически-
ми предприятиями. На данном этапе работ будут 
рассмотрены различные вариации компоновок 
маршевых ДУ и проектные характеристики камер 
сгорания (КС) для них.

1. Выбор и обоснование 
параметров двигательной 
установки

1.1. Рабочее давление камер сгорания

В отечественном космическом двигателе-
строении при проектировании многокамерных ДУ 
наиболее распространенной практикой является 
применение четырех [5] КС на ДУ, созданы точ-
ные методики обеспечения достаточного уровня 
их надежности и отказоустойчивости. Очевиден 
факт, что с увеличением количества двигателей 
повышается и риск возникновения отказа или 
аварийной ситуации. Отсюда можно сделать вы-
вод о целесообразности проведения технического 
анализа и сравнения ДУ с различным количеством 
двигателей. Поскольку единственным способом 
изменять параметры тяги двигателя при постоян-
стве массового расхода топлива является измене-
ние давления в КС, важным и существенным явля-
ется вопрос обоснования и выбора этого параме-
тра для проектируемых КС ДУ.

Для оценочного рассмотрения отношений 
массово-энергетических характеристик при раз-
личных способах создания давления в КС ДУ 
к параметрам тяги и числу камер были рассмотре-
ны несколько возможных значений, наиболее тра-
диционных для различных рассматриваемых кон-
структивных схем. Технический анализ проводил-
ся для первой ступени ракеты-носителя при разных 
давлениях в КС: Рк1 = 8,612 МПа, Рк2 = 12,16 МПа, 

Рк3 = 16,212 МПа и Рк4 = 20,265 МПа, при этом 
одновременно учитывалось различное количество 
КС – 1, 2, 3, 4, 5, 6, 9 и 16 камер соответствен-
но. В качестве исходных данных принимали тягу 
ДУ на первой ступени порядка 177,928 кН, режим 
работы сопел – расчетный, компоненты топли-
ва – жидкие метан и кислород. Исходная методи-
ка для проведенного термодинамического расчета 
представлена в [6].

При проектировании средств выведения 
большое значение имеет масса ДУ. Стоит отме-
тить, что по мере возрастания давления в КС рас-
тет и металлоемкость изделия, коэффициенты за-
паса прочности, габариты и масса турбонасосно-
го агрегата и т. д. Также следствием повышения 
давления является необходимость применения бу-
стерных насосных агрегатов, что в свою очередь 
увеличивает массу конструкции.

На рис. 1 и 2 графически отражены резуль-
таты технического анализа зависимости массы 
ДУ от количества двигателей и давления в КС. 
Для коммерческих сверхлегких РН целесообразно 
рассматривать те решения, которые предполагают 
наилучшее отношение промышленной реализуе-
мости и массово-энергетического совершенства. 
На рис. 1 представлена зависимость изменения 
массы ДУ при изменении давления в КС.

Как видно, самое неоптимальное давле-
ние – 16,212 МПа, поскольку требования услови-
ям прочности конструкции подразумевают утол-
щение стенок камеры и топливных магистралей, 
при этом уменьшение объема КС, вызванное 
увеличением давления, не компенсирует общую 
возросшую металлоемкость. В массовом соотно-
шении самым тяжелым вариантом является КС 
с давлением 8,612 МПа.

Самым выгодным в этом отношении являет-
ся двигатель с давлением в КС около 20,265 МПа, 
однако, за счет увеличения толщины стенок ка-

Рис. 1. Зависимость изменения относительной массы ДУ 
от давления в камере и количества двигателей
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меры, топливных магистралей и прочих элемен-
тов его масса относительно двигателя с давлени-
ем в камере 12,16 МПа больше, а также такому 
давлению свойственна большая трудоемкость и 
сложность изготовления ДУ за счет высоких тре-
бований к обеспечению надежности и прочно-
сти элементов конструкции. Давление 12,16 МПа 
является самым оптимальным, так как сочетает 
в  себе минимальную металлоемкость, обеспе-
ченную относительно низкими требованиями 
к соблюдению условий прочности конструкции и 
утолщения топливных магистралей и прочих эле-
ментов и агрегатов, и относительно доступные и 
известные методы разработки, проектирования, 
испытания и технологии изготовления агрегатов 
систем питания двигателя. На рис. 2 в цифрах от-
ражено количество камер двигателей в установке. 
Здесь наглядно представлена зависимость относи-
тельной массы ДУ от количества двигателей в ней 
при давлении 12,16 МПа.

Как видно, число камер пропорционально 
относительной массе ДУ. Несмотря на очевид-
ное энергомассовое преимущество использования 
меньшего количества камер в ДУ, технологиче-
ский оптимум находится на отметке четырех дви-
гателей [7].

1.2. Надежность и отказоустойчивость
системы

В многокамерных ДУ при внештатном от-
ключении одной из КС создается момент по углам 
тангажа, рыскания и вращения, уравновесить ко-
торый возможно с помощью управляемого вектора 
тяги [8]. Реализация такого решения достигается 
за счет радиально-симметричного расположения 
двигателей в ДУ и заложения в них избыточной 
тяговооруженности (ТВР) и дросселированием 
тяги, как это представлено в проектах [9] и [10].

Сущность такого способа заключается в том, 
что в случае отключения одного из радиально раз-
мещенных двигателей ДУ, системой управления 
двигателями также выключается и противолежа-
щий ему работоспособный двигатель, а остальные 
увеличивают уровень производимой тяги до необ-
ходимого уровня [11]. Преимуществом такой схе-
мы является отсутствие необходимости усложнять 
конструкцию рам крепления, малое значение из-
бытка тяговооруженности ДУ и требуемой вели-
чины допустимого изменения уровня тяги, малый 
относительный вес паразитарной нагрузки в ава-
рийном режиме работы. Значения требуемого за-
паса ТВР от количества двигателей приведены на 
рис. 3. Исходя из достигнутых на настоящий мо-
мент теоретических и практически достижимых 
значений регулирования тяги жидкостных ракет-
ных двигателей (ЖРД), наиболее предпочтитель-
ной к реализации является схема ДУ, включающей 
в себя девять КС, расположенных по схеме «одна 
центральная + восемь радиально-симметричных».

Запасом ТВР представляется возможным 
принять значение как в 28,6 %, так и в 33,3 %, 
соответствующее восьмикамерной схеме, пото-
му как девятикамерная ДУ с таким запасом ТВР 
способна выдержать аварийное отключение как 
одного радиального двигателя, так и второго, со-
осного.

Также стоит отметить возможность унифи-
кации малотоннажных двигателей первой и вто-
рой ступени, что открывает существенные воз-
можности по сокращению производственной сто-
имости посредством стандартизации большинства 
основных узлов и агрегатов, а также удешевление 
проведения всех видов стендовых испытаний.

Отсутствие необходимости задействования 
в производственном цикле наукоемкого и высо-
котехнологичного оборудования и специальных 
производственных мощностей при разработке 
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Рис. 2. График зависимости относительной массы ДУ 
при Рк2 = 12,16 МПа от количества двигателей
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Пневмогидравлическая схема ДУ второй ступени 
представлена на рис. 4.

2. Разработка маршевой 
двигательной установки

2.1. Проектные параметры камеры 
сгорания

Расчет средства выведения показал, что для 
разрабатываемой сверхлегкой ракеты-носителя 

двигателей тягой менее 26,7 кН предоставляет 
возможность их создания силами частных компа-
ний единолично или в кооперации посредством 
применения аддитивных технологий производ-
ства [12].

Говоря о перспективах и стратегических вы-
годах создания конструкторско-производственной 
базы двигателей нового поколения тягой менее 
25 кН, стоит отметить, что сфера их применения 
не заканчивается только лишь РН СЛК. Двигатели 
малой тяги сегодня широко применяются в ка-
честве маневровых двигателей коррекции и ста-
билизации в составе разгонных блоков (Фрегат, 
Бриз-М(14Д30)), в собственных ДУ космических 
аппаратов, устанавливаются на посадочные мо-
дули межпланетных станций и зондов и кораблей, 
в том числе и пилотируемых (LEM, Dragon V2). 
Последовательное обновление и внедрение новых 
двигателей малой тяги в составе уже разработан-
ных и перспективных ДУ различного типа по-
зволит увеличить энергомассовое совершенство 
ракетно-космических систем, а централизация 
производственных ресурсов и унификация при-
меняемых в различных ДУ узлов и агрегатов по-
зволит сократить конечную стоимость выведения 
полезной нагрузки [13].

Использование девятикамерной ДУ по-
зволит в рамках частных компаний оперативно 
перейти к коммерческой реализации РН СЛК и 
оказанию пусковых услуг за счет сокращения вре-
мени разработки, изготовления и испытания ЖРД 
и самого носителя. В рамках открытого конкур-
са, проводимого НТИ «Аэронет» по разработке 
РН СЛК, был разработан проект маршевых ДУ 
для первой ступени, включающей в себя 9 КС, 
и для второй ступени, оснащенной 1 камерой. 
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Насос окислителя выполнен в виде односту-
пенчатого шнекоцентробежного насоса с осевым 
подводом компонента и одновитковым спираль-
ным отводом. Насос горючего выполнен в виде 
одноступенчатого шнекоцентробежного насоса 
с радиальным подводом компонента и одновитко-
вым спиральным отводом. Одноступенчатая осе-
вая активная турбина расположена консольно за 
насосом горючего. Для ее привода используется 
восстановительный газ, вырабатываемый в газо-
генераторе, питаемом компонентами топлива от 
основных насосов.

Давление в КС принято 11145,8 кПа. 
Основные термодинамические параметры и ха-
рактеристики представлены в табл. 1.

Расчеты основных параметров ЖРД прово-
дились следующей методикой [6].

Значение действительного удельного им-
пульса равно:

где φ∑ – обобщенные потери, возникающие в дви-
гателе.

Общий массовый расход топлива:

При этом расход компонентов в камеру ра-
вен:

оптимальное значение тяги ДУ на первой ступе-
ни составляет 24,78 тс, соответственно тяга одной 
камеры составит 2,75 тс. Для унификации КС и 
большинства элементов пневмогидравлической 
схемы тяга камеры второй ступени составляет 
3,31 тс. Общий вид изделия представлен в виде 
модели на рис. 5.

Для подачи компонентов топлива в КС и 
восстановительный газогенератор в проектируе-
мой ДУ применен турбонасосный агрегат, выпол-
ненный по одновальной схеме. 

Рис. 5. 3D модель однокамерной ДУ без дожигания
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Таблица 1
Термодинамические параметры проводимого расчета

Наименование
параметра Размерность 1 ступень 2 ступень

Тяга двигателя кН R = 26,968 R = 32,46
Давление в КС кПа Pк = 11146 Pк = 11146
Давление на срезе сопла кПа Pа = 70,93 Pа = 2,1575
Относительная степень 
расширения сопла – Fотн = 19,5 Fотн = 353,67

Показатель изоэнтропы – k = 1,13 k = 1,13
Температура в камере К Tк = 3647,8 Tк = 3662

Газовая постоянная
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После выполнения термодинамического 
расчета химического состава, термодинамических 
свойств и параметров рабочего тела для сечений 
сопла по известным соотношениям можно опре-
делить параметры процесса течения. Расходный 
комплекс задается как:

При этом теоретическое его значение можно 
представить в виде:

где величина A(k) рассчитывается следующим об-
разом:

Отсюда:

Найдем площадь критического сечения 
сопла:

Диаметр критики равен:

Зная из термодинамического расчета отно-
сительную степень расширения сопла Fотн, найдем 
значение площади среза сопла:

Fa = Fотн ∙ Fкр = 1,34 м2.
Тогда диаметр среза равен:

Рассчитаем объем и линейные размеры КС. 
Площадь поперечного сечения изобарной камеры 
можно найти из соотношения:

Fк = 8 ∙ Fкр = 0,04 м2.
Тогда диаметр:

Dк = 0,21 м.
При этом радиусы сопряжения:

R1 = Dкр,  R2 = Dк.

2.2. Профилирование сверхзвуковой части 
камеры

Наиболее общей задачей профилирования 
сопла является определение его контура, обеспе-
чивающего в заданных условиях максимальную 

удельную тягу (коэффициент тяги) при минималь-
ном весе сопла. Профилирование сопла позволяет 
повысить удельную тягу двигателя в среднем на 
2–3 % относительно значения тяги той же камеры, 
но с коническим соплом.

Таблица 2
Исходные данные и полученные значения для 

профилирования сопла

Исходные данные Значение

Относительный диаметр 
среза сопла

Показатель изоэнтропы 
истечения n = 1,13

Угол конусности на срезе 
сопла βa

βa = 11

Полученные значения
Угол наклона вектора 
скорости βm

βm = 43,36°

Относительная длина 
сверхзвуковой части 
сопла

Значения были получены с помощью линей-
ной интерполяции.

По относительной длине сверхзвуковой ча-
сти сопла найдем натуральную длину:

Газодинамический профиль КС одинаковый 
для двигателей первой и второй ступени, при этом 
размеры получились следующими: диаметр КС 
Dк = 107,5 мм, длина камеры сгорания Lк = 188 мм, 
диаметр критического сечения Dкр = 39 мм.

Для двигателя первой ступени диаметр среза 
сопла Dа = 171,78 мм, длина сопла Lа = 206,14 мм. 
Диаметр среза сопла двигателя второй ступени 
Dа = 734,78 мм, длина сопла Lа = 881,74 мм.

На рис. 6 изображен эскизный чертеж газо-
динамического профиля камеры двигателя пер-
вой ступени с профилированной сверхзвуковой 
частью и частью проточных каналов рубашки ох-
лаждения.
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Рис. 6. Газодинамический профиль камеры и сопла
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По полученным расчетным величинам был 
смоделирован и изготовлен экспериментальный 
образец КС (рис. 7).

Изготовленный с помощью технологии се-
лективного лазерного плавления образец прошел 
гидродинамические и газодинамические испы-

тания, в ходе которых расчетные характеристики 
были подтверждены полученными результатами. 
На конструкцию рубашки охлаждения был полу-
чен патент № 2720596 RU.

Заключение

Становится очевидным, что в рамках малых 
предприятий космического сектора использова-
ние метан-кислородной девятикамерной ДУ в со-
ставе многоразовых РН СЛК выглядит наиболее 
перспективным. Такая ДУ помимо технических 
аспектов реализации также позволит оперативно 
перейти к коммерческой реализации пусковых ус-
луг за счет сокращения времени разработки, из-
готовления и испытания ЖРД. Внедрение передо-
вых конструкторских и технологических решений 
существенно сокращает стоимость изготовления 
экспериментальных, опытных и товарных единиц 
изделий, составляющих ракетно-космическую си-
стему. В ходе проектных работ по созданию ма-
лотоннажных ЖРД был создан и протестирован 
экспериментальный образец КС для ДУ РН СЛК 
с тягой в 540 Н и давлением в КС в 5,57 МПа.

 

Рис. 7. Экспериментальная КС с присоединенными 
коллекторами подвода
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This work examines the most promising design solutions for the creation of propulsion systems 
for ultra-light launch vehicles by small private enterprises in the rocket and space industry. 
Comparison of the metal consumption of the combustion chambers with the energy charac-
teristics at different operating pressures showed that the most optimal operating pressure is 
12,16 MPa. Comparison of the relative and absolute values of the masses of various configura-
tions describes the nature of the relationship between the number of combustion chambers and 
the total mass of the propulsion system. It was found that nine-chamber propulsion systems 
with cameras made with extensive use of additive technologies best meet the key requirements. 
The analysis carried out includes an assessment of the design parameters of both various com-
ponents and assemblies and the propulsion system as a whole. Various layouts of propulsion 
systems are considered in detail, the required degree of technological complexity of structures 
of various units and assemblies, their production cost are estimated. The ratio of the obtained 
mass-energy characteristics was achieved through the implementation of design solutions that 
became available due to the use of additive technologies. The obtained results of preliminary 
calculations demonstrate the applicability and efficiency of design solutions considered for use 

in the propelled propulsion system for a promising launch vehicle.

Keywords: rocket engine, low-thrust engine, methane fuel, ultralight carrier, additive technol-
ogy, economic efficiency, private space company.
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ОБЗОР КОНСТРУКЦИЙ ЗЕРКАЛЬНЫХ АНТЕНН 
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ С ТВЕРДОТЕЛЬНЫМИ 

ПРЕЦИЗИОННЫМИ РАЗМЕРОСТАБИЛЬНЫМИ 
РЕФЛЕКТОРАМИ
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Представлен обзор конструкций зеркальных антенн космических аппаратов с твер-
дотельными прецизионными размеростабильными рефлекторами. Изложена история 
эволюции технологии производства антенн для космических аппаратов. Сформулиро-
ваны требования, предъявляемые к современным зеркальным антеннам космических 
аппаратов, предназначенными для передачи высочастотных радиосигналов. Рассмо-
трены особенности использования композиционных материалов при изготовлении 
рефлекторов антенн в контексте их отражающих способностей. Приведена классифи-
кация зеркальных антенн. Изложены особенности размещения антенн на космическом 
аппарате. Рассмотрены различные конструкции рефлекторов современных антенн. 
Проанализированы различные способы обеспечения точности формы и жесткости реф-
лекторов. Представлены различные варианты усиливающей конструкции, размещае-
мой на тыльной стороне рефлектора, такие как композитные рамы, ребра жесткости 
из сотовых панелей, изогридное подкрепление и другие варианты. Описан способ регули-
ровки оболочки рефлектора для получения формы, близкой к идеальному параболоиду. 
Описаны антенны с контурной зоной обслуживания и дифхроичные антенны. Рассмо-
трены антенные сборки, размещаемые на космических аппаратах, и их преимущества. 
Подставлен обзор инженерных анализов, проводимых на этапе проектирования ан-
тенн. Рассмотрены типы испытаний, с помощью которых проверяется работоспособ-

ность антенн космических аппаратов.

Ключевые слова: космический аппарат, зеркальная антенна, офсетная антенна, осе-
симметричная антенна, композиционный материал, инженерный анализ, наземная 

экспериментальная отработка.

Введение

Зеркальные рефлекторные антенны широко 
применяются в различных космических телеком-
муникационных системах. Основные преимуще-
ства рефлекторных антенн обусловлены высоким 
коэффициентом усиления, широкой полосой про-
пускания частот, наряду с простой и надежной 
конструкцией и относительно невысокой стоимо-
стью [1].

По оптической схеме исполнения различа-
ют офсетные и осесимметричные зеркальные ан-

	 	taygin@iss-reshetnev.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2021

тенны. Эти антенны могут быть однозеркальными 
или двухзеркальными. В качестве главного отра-
жателя наиболее часто применяется параболоид 
вращения. Помимо параболоида в этих антеннах 
используются модифицированные формы, позво-
ляющие получать контурные диаграммы направ-
ленности антенны.

Применение антенны в составе полезной на-
грузки космического аппарата накладывает на нее 
определенные требования. Основным из них яв-
ляется требование к точности формы поверхности 
рефлектора. Отклонения от теоретической формы 
рефлектора влечет за собой снижение коэффици-
ента усиления сигнала. Для высокоэффективной 
антенны космического аппарата допустимое сни-

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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в антеннах спутниковой связи. Началось освоение 
высокочастотных диапазонов излучения радио-
волн, таких как С- и Ku-диапазонов. Космические 
аппараты стали оснащать зеркальными антеннами, 
как наиболее эффективными конструкциями для 
передачи сигнала в заданном направлении [20].

Первые космические зеркальные антенны 
изготавливались из металлических сплавов, чаще 
всего алюминиевых. На рис. 1 представлены при-
меры таких антенн, произведенных в АО «ИСС». 
Рефлекторы этих антенн изготавливались холод-
ной штамповкой из листового металла с последу-
ющим усилением оболочки ребрами жесткости. 
Ребра, как правило, соединялись с оболочкой при 
помощи заклепок.

Космические аппараты в прошлом имели 
герметичное исполнение, при котором актив-
ные приборы размещались в гермоконтейнере. 
Антенны, используемые на таких космических 
аппаратах, располагались на ферме, закрепленной 
на гермоконтейнере. В этом же контейнере уста-
навливались волноводы и пассивные приборы фи-
дерного тракта (рис. 2).

жение этого коэффициента не должно превышать 
0,15 дБ (потери в уровне сигнала не более 3,5 %). 
Для обеспечения такой малой величины потерь 
среднеквадратическое отклонение от теоретиче-
ской формы рефлектора не должно превышать 
0,015λ, где λ – длина волны [22]. Поскольку для 
космических систем телекоммуникаций имеется 
устойчивая тенденция повышения частотного ди-
апазона, то требования по среднеквадратическому 
отклонению от теоретической формы отражаю-
щей поверхности постоянно ужесточаются. Так 
для рабочей частоты антенны 40 Гц это значение 
не должно превышать 0,1 мм.

Еще одним требованием, предъявляемым 
к антенне, является ее малый вес и габариты. Это 
требование продиктовано высокой стоимостью 
вывода массы на орбиту и ограниченным объемом 
пространства под обтекателем ракеты-носителя. 
Значение удельной массы для современного реф-
лектора должно быть меньше, чем 2,2 кг/м2.

Следующее требование связано с сохране-
нием формы рефлектора в процессе эксплуатации 
космического аппарата на орбите. Главным нега-
тивным фактором является постоянное изменение 
теплового потока при движении аппарата, вызы-
вающее изменения температуры в конструкции 
рефлектора.

Важным требованием является способность 
материала рефлектора обеспечивать коэффициент 
отражения радиоволн не менее 0,98. С уменьшени-
ем значения этого коэффициента потери от погло-
щения энергии будут возрастать, а эффективность 
антенны ухудшаться.

В настоящее время многие мировые про-
изводители космической техники, такие как: TAS 
(Франция), AASC (США), HPS GmbH (Германия), 
INVENT GmbH (Германия), АО «ИСС» (Россия) 
работают над совершенствованием конструкций 
зеркальных антенн. В силу этого большой интерес 
представляет исследование тенденций развития 
твердотельных космических антенн.

В статье выполнен обзор конструкций совре-
менных твердотельных прецизионных размероста-
бильных рефлекторов антенн космических аппара-
тов. Проведен анализ достоинств и недостатков 
существующих конструкций, методов их анализа и 
испытаний. Предложены пути совершенствования 
конструкции твердотельных рефлекторов.

1. Материалы зеркальных антенн
космических аппаратов

Первые космические аппараты связи, запу-
щенные в 1960-х, 1970-х годах, такие, например, 
как Echo 1, Telstar, Syncom III, Early Bird были осна-
щены простыми антеннами типа «штырь» и рабо-
тали в низкочастотных диапазонах. В конце 1970-х 
и 1980-х годах произошли значительные изменения 

 

    
 Рис. 1. Металлические зеркальные антенны 

космических аппаратов

Рис. 2. Антенны на космическом аппарате 
герметичного исполнения
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Металлические рефлекторы имели невысо-
кие показатели точности отражающей поверхно-
сти и размерной стабильности при тепловом воз-
действии. Но ввиду невысоких (по современным 
меркам) требований они были вполне приемлемы 
для своего времени и полностью выполняли по-
ставленную задачу.

Появление композиционных материалов 
позволило значительно улучшить характеристи-
ки рефлекторов антенн космических аппаратов. 
Использование композиционных материалов при-
вело к значительному снижению массы рефлекто-
ров, дало возможность сделать их более точными и 
размеростабильными. Это позволило освоить вы-
сокие частотные диапазоны излучения радиосиг-
налов. Впервые композитный рефлектор антенны 
диметром 3,7 м был установлена на космическом 
аппарате Voyager, исследующим дальний кос-
мос [21]. Рефлектор этого космического аппарата 
показан на рис. 3.

Наиболее часто для изготовления рефлек-
торов космических антенн используются углепла-
стики. Такое использование обусловлено высо-
кими механическими характеристикам и низким 
коэффициентом линейного температурного рас-
ширения углепластика.

Антенные рефлекторы космических аппа-
ратов должны эффективно отражать радиосиг-
нал. Способностью отражать радиоволны обла-
дают материалы с высокой электропроводностью. 
Углеродное волокно проводит электрический ток, 
однако обладает малой электропроводностью. 
Углепластик является анизотропным материалом 
по электропроводным свойствам. В работах [3; 4] 
выполнены исследования радиоотражающих 
свойств различных углепластиков.

Все чаще для изготовления рефлектора при-
меняется триаксиальная углеродная ткань (рис. 4). 
Благодаря своим армирующим свойствам ее воз-
можно укладывать в один слой и, тем самым, 
снижать массу рефлектора. В работах [5; 6] про-
ведено компьютерное моделирование динамики 

высокочастотного электромагнитного поля в эле-
ментарной ячейке триаксиальной ткани (рис. 5). 
Определены оптимальные геометрические пара-
метры ячейки для получения максимального коэф-
фициента отражения на различных частотах.

Углепластик в исходном состоянии имеет 
приемлемый коэффициент отражения на частотах 
до 15 ГГц. Для использования его в более высо-
кочастотных антеннах применяют радиоотража-
ющие покрытия. В работе [6] описана технология 
нанесения радиоотражающего покрытия, обе-
спечивающего коэффициент отражения не менее 
0,98  на частоте 24 ГГц. Данное покрытие нано-
сится методом вакуумного напыления и состоит 
из трех тонких пленок: нихрома (Ni-Cr) в качестве 
подслоя, отражающего алюминиевого (Al) слоя и 
оксида кремния (SiO2) для защиты от коррозии.

2. Классификация зеркальных 
антенн космических аппаратов

По оптической схеме различают осесим-
метричные, офсетные и двухзеркальные антенны 
(рис. 6).

Рис. 4. Триаксиальная ткань

 

Рис. 3. Композитный рефлектор антенны 
космического аппарата Voyager

 

 

Рис. 5. Элементарная ячейка триаксиальной ткани и 
ее электродинамическая модель

 

Рис. 6. Классификация зеркальных антенн: 
(а) осесимметричная антенна, (б) офсетная антенна,

(в) двухзеркальная антенна

а вб
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Осесимметричные антенны могут быть 
одно или двухзеркальными. Однозеркальные ан-
тенны, как правило, имеют простой легкий об-
лучатель с одним питающим волноводом или ка-
белем. На современных космических аппаратах 
осесимметричные антенны чаще всего имеют 
двухзеркальное исполнение. Такая компоновка 
антенны позволяет использовать сложные много-
портовые облучатели.

Осесимметричные зеркальные антенны со-
стоят из рефлектора, облучателя и вторичного 
зеркала – контррефлектора. Эти антенны могут 
быть установлены на приводе системы наведе-
ния. Перенацеливание таких антенн возможно 
в  неограниченном диапазоне углов. Недостатком 
осесимметричных зеркальных антенн является 
наличие препятствия на пути прохождения радио-
волн. Это препятствие создается облучателем или 
вторичным зеркалом и системой их крепления.

Офсетные антенны часто размещают на 
телекоммуникационных космических аппаратах. 
Они могут иметь однозеркальное или двухзеркаль-
ное исполнение по схеме Грегори. Преимущество 
офсетных антенн состоит в отсутствии препят-
ствия в прохождении радиосигнала элементами 
собственной конструкции. По способу компонов-
ки офсетные антенны могут иметь собственную 
объединяющую конструкцию – корпус антенны, 
или использовать для этого корпус космического 
аппарата. Антенны, смонтированные на корпусе, 
иногда называют антеннами со сложным механи-
ческим интерфейсом. Их, как правило, размещают 
на боковых панелях корпуса космического аппа-
рата. При этом облучатель антенны закрепляется 
неподвижно, а рефлектор устанавливается на при-
воде раскрытия и наведения. Вариант компоновки 
офсетных антенн на телекоммуникационном кос-
мическом аппарате приведен на рис. 7.

Офсетные антенны имеют небольшие углы 
перенацеливания. Это связано с тем, что рефлек-
тор вращается независимо от облучателя и при 

больших углах поворота происходит расфокусиро-
вание антенны. На рис. 8 показан вариант разме-
щения двух офсетных антенн на боковой панели 
космического аппарата «Благовест» (АО «ИСС»).

На этапе выведения этого космического 
аппарата на орбиту рефлекторы фиксируются 
в  транспортировочном положении замками заче-
ковки. После вывода аппарата на орбиту они пере-
водятся в рабочее положение с помощью штанги 
привода.

3. Варианты конструктивного 
исполнения рефлекторов 
офсетных антенн

Распространенной конструкцией офсетного 
рефлектора является трехслойная оболочка, состо-
ящая из тонких углепластиковых обшивок запол-
нителя в виде алюминиевых сот. На рис. 9 пред-
ставлен пример такого рефлектора производства 
Thales Alenia Space (TAS)

Жесткость и, как следствие, точность реф-
лектора обеспечиваются толщиной заполнителя 

Рис. 7. Размещение офсетных антенн на космическом 
аппарате

 

 

Рис. 8. Размещение офсетных антенн на боковой 
панели космического аппарата

 

Рис. 9. Трехслойный сотовый рефлектор производства 
TAS со штангой
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и упругими параметрами материала обшивок. 
Штанга, закрепленная с тыльной стороны реф-
лектора, соединяет его с приводом раскрытия. 
Отличительной особенностью этого рефлектора 
является то, что многие металлические элементы 
спроектированы с помощью топологической оп-
тимизации и изготовлены с применением адди-
тивных технологий. Топологическая оптимизация 
позволяет эффективно распределять материал в за-
данном объеме для достижения требуемых проч-
ностных характеристик деталей рефлектора. Это 
дает возможность снизить массу деталей при со-
хранении достаточной прочности [8].

На рис. 10 представлен новый рефлектор 
TAS диаметром 2,6 м.

В качестве силовой опоры используется ком-
позитная трехслойная панель. Панель содержит 
металлические вставки для крепления к оболочке 
рефлектора. Такое решение позволяет разгрузить 
оболочку и дает возможность сделать ее более 
тонкой. Подкрепляющая силовая конструкция 
обеспечивает также коррекцию формы рефлекто-
ра. Для крепления к приводу раскрытия имеется 
небольшая штанга, которая крепится к панели. 
Узлы для зачековки организованы на самой пане-
ли в виде треугольных выступов. Рефлектор обла-
дает высокой геометрической стабильностью. Это 
позволяет использовать его в Ku, Ka частотных 
диапазонах. Конструкция рефлектора будет ис-
пользована как стандартная в космических плат-
формах Spacebus NEO [9].

Аналогичное конструктивное решение ис-
пользует в своих рефлекторах фирма Ariane Group 
(рис. 11). В работе [10] отмечается, что такое ис-

полнение позволяет снизить на 40 % стоимость и 
время изготовления рефлектора.

Многие производители космической техни-
ки используют в качестве опорной конструкции 
рефлектора раму из полых композитных труб пря-
моугольного сечения. Пример такой конструкции 
показан на рис. 12.

Достоинством такой опорной конструкции 
является ее большая жесткость. Однако такие 
рамы имеют множество фитингов различной кон-
фигурации, для формования которых требуется 
дополнительная оснастка. Это приводит к  уве-
личению стоимости изготовления рефлектора. 
Для сокращения сроков изготовления и произ-
водственных затрат в работе [11] предложено ис-
пользовать конструкции, создаваемые на основе 
модульной архитектуры и стандартных деталей.

Еще одним распространенным вариантом 
усиления оболочки рефлектора является закрепле-
ние на тыльной стороне ребер жесткости в виде 
сотовых панелей (рис. 13). Конструкция этого реф-
лектора, как отмечается в работе [12], имеет хоро-
шие показатели по удельной массе и стоимости 
изготовления.

Для уменьшения температурных деформа-
ций трехслойных рефлекторов используют угле-
пластиковые соты [23]. Коэффициент линейного 

Рис. 11. Трехслойный сотовый рефлектор 
производства Ariane Group

Рис. 10. Трехслойный сотовый рефлектор 
производства TAS с подкрепляющей силовой 

конструкцией

 

Рис. 12. Рефлектор с композитной рамой
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термического расширения материала заполнителя 
совместим с аналогичным коэффициентом угле-
пластика обшивок. В силу этого конструкция реф-
лектора менее подвержена температурным дефор-
мациям. Такое решение также позволяет снижать 
массу рефлектора вследствие меньшей удельной 
массы сотового заполнителя. На рис. 14 представ-
лен рефлектор фирмы INVENT GmbH, в котором 
оболочка рефлектора и ребра имеют композитный 
сотовый заполнитель.

На рис. 15 представлены варианты оребре-
ния тыльной стороны рефлекторов производства 
EADS CASA Espacio [25]. Ребра подкрепления об-
разуют прямоугольную сетку. Края ребер высту-
пают за габариты рефлектора. В них расположены 
узлы зачековки.

4. Контурные антенны

Контурные антенны широко применяются в 
ретрансляторах современных космических аппа-
ратов. Они позволяют эффективно распределять 
радиосигнал над территорией с наибольшим ко-
личеством потребителей и не расходовать полез-
ную мощность на незаселенные участки Земли. 
Основой таких антенн является офсетная схема. 
Форма рефлектора синтезируется по заданной 
зоне обслуживания в специальной программе. На 
рис. 16 представлены различные рефлекторы ан-
тенн с контурной зоной обслуживания [1].

5. Рефлекторы с дихроичной
структурой

Для компактного размещения рефлекторов 
на космических аппаратах и получения двух неза-
висимых диаграмм направленности были разрабо-
таны дихроичные рефлекторы [22]. Схема и внеш-
ний вид такой антенны представлен на рис. 17.

Особенность этой конструкции заключает-
ся в размещении рефлектора из диэлектрического 
материала с нанесенным на него рисунком в виде 
параллельных линий-проводников над другим 
рефлектором из углепластика. В такой антенне 
устанавливают два независимых облучателя с ли-
нейными поляризациями. При этом поляризации 
должны быть ортогональны друг к другу. Один 

Рис. 13. Рефлектор с ребрами из сотовых панелей

 

Рис. 14. Рефлектор с композитным сотовым 
заполнителем

 

Рис. 15. Рефлектор производства EADS CASA Espacio

 

 
 

Рис. 16. Рефлекторы антенн с контурной зоной 
обслуживания
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сигнал будет беспрепятственно проходить сквозь 
верхний рефлектор и отражаться от нижнего, 
а второй сигнал будет отражаться сразу от верхне-
го рефлектора. Таким образом, две независимых 
антенны занимают пространство, как занимала бы 
одна антенна. Однако у такой схемы имеется ряд 
недостатков, в связи с которыми она не получила 
широкого распространения. К этим недостаткам 
относятся большие потери сигнала в диэлектрике, 
работа каждой из антенн только с одной линейной 
поляризацией, невозможность использовать кру-
говую поляризацию и узкая полоса частот работы 
антенны.

6. Антенные сборки

Для сокращения пространства, занимаемого 
антеннами на корпусе космического аппарата, их 
объединяют в так называемые антенные блоки. На 
рис. 18 изображен антенный блок, расположенный 
на корпусе космического аппарата «Ямал-300К» 
производства АО «ИСС».

На рис. 19 представлен блок антенн произ-
водства AASC [16]. Антенны имеют двухзеркаль-
ное исполнение и являются многолучевыми.

 

Рис. 17. Рефлектор с дихроичной структурой

 

Рис. 18. Антенный блок космического аппарата 
«Ямал-300К»

 

Рис. 19. Блок двухзеркальных антенн

Сборка их трех офсетных антенн [24], 
размещенных на общем основании, показана 
на рис. 20.

На рис. 21 представлена конструкция и схе-
ма многолучевой двухзеркальной офсетной ан-
тенны производства HPS GmbH [13]. Главное и 
вторичное зеркало имеет трехслойную сотовую 
конструкцию. Главное зеркало зафиксировано 
на основании антенны при помощи цилиндриче-
ской композитной оболочки. Вторичное зеркало 
смонтировано на ферме из композитных труб. 
Облучатель состоит из нескольких рупорных из-
лучателей и закреплен на основании антенны.

Компактный вариант размещения антенн 
в  виде единой сборки описан в работе  [77]. 
Сборка антенн и опорная конструкция для нее 
представлены на рис. 22. Здесь в качестве опор-
ной конструкции используется стержневая фер-
ма с промежуточными сотовыми панелями. 
Особенность данной сборки заключается в том, 
что рефлекторы антенн установлены на механиз-
мы наведения с линейными приводами. На верх-
нем ярусе опорной конструкции установлены 
датчики ориентации космического аппарата. 
Такое решение позволяет существенно повысить 
точность наведения антенн в заданную зону об-
служивания.

 

Рис. 20. Антенны на общем основании
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7. Осесимметричные антенны

Осесимметричная антенна производства 
INVENT GmbH [23] представлена на рис. 23. 
Рефлектор этой антенны имеет трехслойную со-
товую конструкцию с композитными обшивками 
и заполнителем из алюминиевых сот. Такая кон-

 
 

 
 

Рис. 21. Многолучевая офсетная антенна

 

Рис. 22. Антенный модуль TAS-I

струкция широко используется для осесимметрич-
ных антенн небольшого диаметра. При увеличе-
нии диаметра апертуры более 1 метра в процессе 
формования разнородных материалов в конструк-
ции возникает напряженное состояние, приводя-
щее к деформации рефлектора после снятия его 
с оправки (рис. 24) [15].

Одним из способов уменьшения деформа-
ции рефлектора состоит в усилении его оболочки 
жестким ободом. Этот обод располагается у апер-
туры рефлектора. На рис. 25 представлена антенна 
производства фирмы AASC [16].

Рефлектор этой антенны усилен ободом, 
расположенным с тыльной стороны оболочки у ее 

 

Рис. 23. Осесимметричная зеркальная антенна

 

Рис. 24. Искаженная форма рефлектора после 
формования

 
Рис. 25. Антенна с апертурным ободом
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внешней кромки. Обод обеспечивает стабиль-
ность формы и повышает общую жесткость реф-
лектора.

В работе [15] описан способ регулировки 
формы поверхности рефлектора осесимметричной 
антенны. Такой способ позволяет устранить по-
грешности, возникающие при изготовлении реф-
лектора. На рис. 26 представлена антенна произ-
водства АО «ИСС», рефлектор которой содержит 
апертурный обод с системой регулировки.

Обод представляет собой полую кольцевую 
оболочку прямоугольного сечения из углепласти-
ка. Обод соединен с тыльной оболочкой трехслой-
ного рефлектора при помощи восьми регулировоч-
ных узлов.

При помощи системы регулировки возмож-
но получить очень малые отклонения формы реф-
лектора. Среднеквадратическое отклонение фор-
мы этого рефлектора от теоретического профиля 
составляет 0,045 мм. Рефлектор с такими малыми 
отклонениями работоспособен до частоты 100 Гц.

Еще одним примером высокоточного реф-
лектора является конструкция, состоящая из двух 
тонких композитных оболочек [17]. Антенна с та-
ким рефлектором, изготовленная в АО «ИСС», 
представлена на рис. 27.

 

Рис. 26. Антенна с апертурным ободом и системой 
регулировки

 

Рефлектор этой антенны обладает высокой 
точностью отражающей поверхности и неболь-
шой массой. Удельная масса представленного 
рефлектора составляет 0,8 кг/м2. Это позволяет 
отнести его к классу ультралегких рефлекторов. 
Аналогичная антенна, изготовленная фирмой 
AASC [16], представлена на рис. 28.

В работах [18; 19] предложен осесимме-
тричный рефлектор с изогридным подкреплени-
ем. Один из вариантов такого рефлектора про-
изводства МГТУ им. Н. Э. Баумана представлен 
на рис. 29.

Использование подкрепления в этой кон-
струкции позволило уменьшить погонную массу 
по сравнению с погонной массой трехслойных 
конструкций и уменьшить ее температурные де-
формации.

8. Инженерные анализы антенн
космических аппаратов

На этапе проектирования антенн проводят 
различные инженерные анализы, по результатам 
которых дают заключение о возможности установ-
ки конструкции на космический аппарат.

Рис. 27. Антенна, состоящая из двух тонких 
композитных оболочек

 

Рис. 28. Антенна производства фирмы AASC

 

Рис. 29. Рефлектор с изогридным подкреплением
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Тепловой анализ проводят с целью опреде-
ления температурных полей в антенне для наихуд-
ших условий эксплуатации космического аппара-
та на орбите. Данные, полученные в ходе этого 
анализа, используются для определения темпера-
турных деформаций и для проверки теплостойко-
сти материалов.

Анализ стойкости антенны к воздействию 
ионизирующих излучений космического про-
странства проводят для оценки радиационной 
стойкости материалов в течение срока активного 
существования космического аппарата. При не-
обходимости материалы подвергают испытаниям 
на радиационную стойкость.

Механический анализ антенны включает 
формирование конечно-элементной модели антен-
ны с учетом упругих свойств материалов, определе-
ние собственных частот и форм колебаний, расчет 
прочности антенны от действия квазистатических 
нагрузок, вибрационных и акустических нагрузок.

На рис. 30 показан пример первой формы 
колебаний рефлектора в транспортировочном по-
ложении. Отметим, что частота первого тона ко-
лебаний конструкции рефлектора должна быть не 
ниже 45 Гц в транспортировочном положении и не 
ниже 1,5 Гц в рабочем положении антенны.

Механическому анализу предшествует на-
значение требований в виде случаев нагружения, 
граничных условий, допустимых деформации и 
т. д. Эти требования определяются исходя из ус-
ловий расположения антенны на космическом ап-
парате, частотного диапазона антенны, условий 
выведения и особенностей орбиты.

9. Испытания антенн

Для проверки правильности заложенных ре-
шений в конструкцию антенны, а также верифи-
кации инженерных анализов проводят цикл назем-
ной экспериментальной отработки антенн.

Радиотехнические испытания антенны про-
водят для подтверждения соответствия радиотех-
нических характеристик антенн требованиям тех-
нического задания.

Вибрационные испытания подтверждают 
способность антенны выдерживать синусоидаль-

 

Рис. 30. Первая форма колебаний рефлектора
в транспортировочном положении

ную и случайную вибрацию. Для проведения дан-
ного теста используют различные вибростенды 
(рис. 31).

Акустические испытания проводят для 
определения стойкости антенны к акустическим 
нагрузкам на этапе выведения космического ап-
парата на орбиту. Этот вид испытания проводят 
в акустической камере.

Термоциклические испытания выявляют 
возможные дефекты при изготовлении антенны, 
а  также способность ее выдерживать перепады 
температур космоса. Для испытаний используют 
термобарокамеру.

Испытания на температурные деформации 
проводят в термобарокамере с установленным 
внутри лазерным дальномером, который регистри-
рует перемещения в конструкции.

Заключение

В статье выполнен анализ конструкторских 
решений зеркальных антенн космических ап-
паратов с твердотельными прецизионными раз-
меростабильными рефлекторами. Рассмотрены 
требования, накладываемые на передающие вы-
сокочастотные радиосигналы зеркальные антен-
ны. Показано, что применение композиционных 
материалов в конструкциях твердотельных реф-
лекторов должно осуществляться с учетом их 
отражающих способностей. Изложены особен-
ности размещения антенн на космических аппа-
ратах. Проанализированы способы обеспечения 
точности рабочей поверхности рефлекторов и 
жесткости их конструкций. Описаны антенны 
с контурной зоной обслуживания и дифхроичные 
антенны. Рассмотрены конструкции антенных 
сборок, размещаемых на современных космиче-
ских аппаратах. Представлены виды инженерных 
анализов, выполняемых при проектировании ан-

 

Рис. 31. Антенна на вертикальном вибростенде
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тенн. Рассмотрены типы испытаний, с помощью 
которых проверяется работоспособность антенн 
космических аппаратов. Представленный обзор 
позволяет отследить тенденции инженерных ре-

шений, с помощью которых в настоящее время 
осуществляется проектирование и изготовление 
антенн с твердотельными прецизионными разме-
ростабильными рефлекторами.
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THE REVIEW OF DESIGNS OF MIRROR SPACECRAFT 
ANTENNAS WITH SOLID HIGH PRECISION SIZE STABLE 

REFLECTOR
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Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation

2 Federal Research Center for Information and Computational Technologies SB RAS,
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The article provides an overview of designs of reflector antennas for spacecraft with solid-
state precision dimensionally stable reflectors. The requirements for modern reflector anten-
nas of  spacecraft intended for the transmission of high-frequency radio signals are formu-
lated. The features of using composite materials in manufacture of antenna reflectors in the 
context of their reflective capabilities are considered. The classification of reflector antennas is 
given. Features of the placement of antennas on a spacecraft are outlined. Multiple designs of 
reflectors of modern antennas are considered. Various ways of ensuring accuracy of shape and 
rigidity of reflectors are analyzed. Designs of antennas with a contoured service area and di-
chroic antennas are described. Antenna assemblies which are placed on a spacecraft and their 
advantages are considered. An overview of the engineering analyzes carried out during the 
antenna design phase is provided. The types of tests used to check the performance of space-

craft antennas are considered.

Keywords: spacecraft, reflector antenna, offset antenna, axisymmetric antenna, composite ma-
terial, engineering analysis, ground-based experimental testing.
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АНАЛИЗ ДИНАМИКИ И УПРАВЛЕНИЕ ДВИЖЕНИЕМ 
ВРАЩАЮЩЕЙСЯ ТРОСОВОЙ СИСТЕМЫ ПРИ ПЕРЕЛЕТЕ 

ЗЕМЛЯ – МАРС

Х. Лу1, 2, Ч. Ван2, Ю. М. Заболотнов1   
1 Самарский национальный исследовательский университет имени академика С. П. Королева,

г. Самара, Российская Федерация
2 Северо-западный политехнический университет,

г. Сиань, Китайская Народная Республика

Рассматривается анализ динамики и управление движением вращающейся тросовой 
системы для межпланетной миссии на Марс. Космическая система состоит из двух 
космических аппаратов, соединенных тросом и имеющих реактивные двигатели для 
управления ее движением. Последовательно анализируется движение тросовой си-
стемы в сфере действия Земли, на межпланетном участке и в сфере действия Марса. 
На околоземной орбите рассматривается перевод системы во вращение с помощью 
реактивных двигателей, установленных на концевых космических аппаратах. Вра-
щение системы используется для создания искусственной гравитации во время меж-
планетного перелета. Тросовая система вращается в плоскости, перпендикулярной 
плоскости орбитального движения центра масс системы. Для описания простран-
ственного движения системы используется математическая модель, в которой трос 
представляется в виде совокупности материальных точек, соединенных вязкоупру-
гими односторонними механическими связями. Космические аппараты рассматрива-
ются как материальные точки. Уровень гравитации и вращение тросовой системы 
контролируется с помощью реактивных двигателей. Предлагается структура регу-
лятора для управления угловой скоростью вращения тросовой системы. Приводятся 
результаты моделирования, подтверждающие эффективность предлагаемого алго-
ритма управления, обеспечивающего заданный уровень искусственной гравитации 

для рассматриваемой межпланетной миссии.
 

Ключевые слова: вращающаяся тросовая система, реактивный двигатель, искусствен-
ная гравитация, межпланетный перелет.

Введение

Идея создания искусственной гравитации 
при межпланетных полетах была высказана еще 
К. Э. Циолковским в 1895 году [1]. Естественным 
решением этой задачи им была предложена вра-
щающаяся космическая система, где заданная 
искусственная гравитация обеспечивалась сила-
ми инерции. Отсутствие гравитации приводит 
к  большим проблемам при осуществлении пило-
тируемых космических миссий [2]. При длитель-
ных космических полетах у космонавтов проис-
ходят значительные изменения в объеме мышц, 
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плотности костей и тканей, содержании жидкости, 
внутричерепном давлении, что вызывает множе-
ство нежелательных последствий, таких как по-
теря силы, снижение иммунитета, нарушение ве-
стибулярной системы, нарушение зрения и т. д. [3]. 
Следовательно, возникает задача создания среды 
с контролируемой искусственной гравитацией 
для длительных пилотируемых космических по-
летов и некоторых биологических экспериментов. 
Вращающиеся тросовые системы (ВТС) наиболее 
практичны при формировании длительной и ста-
бильной гравитационной среды, так как имеют 
малую массу, что позволяет увеличить размеры 
системы и, следовательно, обеспечить требуемое 
ускорение на концевых космических аппаратах 
(КА) при меньшей угловой скорости вращения 
системы. Длинный трос в несколько сотен метров 
или даже километров может снизить скорость 
вращения до очень низкого уровня. Например, 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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угловая скорость два оборота в минуту достаточ-
на для создания гравитации 1g с длиной троса 
около 500 м. Более низкая угловая скорость вра-
щения может сделать жизнедеятельность космо-
навтов более комфортной [4]. Здесь необходимо 
отметить, что один из самых ранних экспери-
ментов по созданию искусственной гравитации 
был проведен с использованием КА Gemini-11 
в 1966 году [4]. В  СССР также планировали из-
учить возможность использования тросовой си-
стемы в условиях искусственной гравитации [5]. 
После этого практические исследования по соз-
данию искусственной гравитации были продол-
жены, например, в миссии OEDIPUS (1989 г.) [4]. 
В последнее время основное внимание уделялось 
теоретическим исследованиям. Так Gou и др. ис-
следовали создание искусственной гравитации на 
основе ВТС при перелете Земля – Луна [6]. Полет 
к Марсу с использованием искусственной грави-
тации и тросовой системы рассматривали Martin 
и др. [7], где ВТС состояла из трех КА, причем 
на КА, находящимся в центре масс, предлага-
лось установить двигатель для коррекции орби-
ты. Хотя такая конфигурация возможна, однако 
в этом случае контроль за вращением системы не 
осуществлялся [7]. Здесь также можно отметить 
работы по исследованию движения ВТС [8;  9] 
вблизи Земли, однако в них рассматриваются 
другие приложения, которые связаны с транс-
портными операциями и удалением космического 
мусора [4; 5].

Так как потребность в искусственной гра-
витации при реализации межпланетных миссий 
сохраняется, то необходимо более подробно ис-
следовать динамику ВТС, в частности, важными 
являются вопросы, связанные с устойчивостью 
вращательного движения тросовой системы [4]. 
Например, для перелетов к Марсу рекомендуется 
обеспечить в течение всего полета искусствен-
ную гравитацию на уровне 0,38g [4]. Здесь надо 
отметить, что в предыдущих исследованиях вра-
щение системы рассматривалось в плоскости ор-
биты [4; 6; 8; 9]. Однако, по мнению авторов, ис-
пользование вращения системы перпендикулярно 
плоскости орбиты более предпочтительно, так как 
в этом случае управление вращением и движени-
ем центра масс системы можно осуществлять раз-
дельно.

Настоящая работа посвящена задаче соз-
дания искусственной гравитации на основе ВТС 
при межпланетном перелете к Марсу. Основная 
цель – это управление вращательным движением 
тросовой системы в течение всего полета. Сначала 
рассматривается межпланетная орбита центра 
масс системы. Затем проводится анализ динамики 
движения ВТС на орбите без управления, чтобы 
получить общее представление о ее свободном 
движении. Далее предлагается алгоритм стабили-

зации для управления угловой скоростью враще-
ния системы, эффективность которого подтверж-
дается численным примером.

1. Математическая модель 
движения тросовой системы

При описании движения ВТС трос рассма-
тривается как совокупность материальных точек, 
связанных между собой вязкоупругими односто-
ронними механическими связями. Учитываются 
гравитационные силы, силы натяжения и силы 
трения между волокнами троса. Концевые КА 
рассматриваются как материальные точки. Для 
задания гравитационных сил используется нью-
тоновское поле тяготения. Принципиальная схема 
тросовой системы показана на рис. 1. В этом слу-
чае движение ВТС описывается следующим урав-
нением [10]:

(1)

где rk, и mk – радиус-вектор и масса k-ой матери-
альной точки;         – векторная сумма сил натя-
жения и сил трения, действующих на k-ую мате-
риальную точку; Gk – гравитационные силы; m1 и 
m2 – массы концевых КА, на которые действуют 
одна сила натяжения и одна сила трения; Fk – век-
торы тяг двигателей, которые действуют только на 
концевые КА. Уравнения (1) записываются в абсо-
лютной прямоугольной системе координат OXYZ, 
связанной с центром масс притягивающего цен-
тра. Например, в сфере действия Земли эта систе-
ма координат связанна с центром масс Земли, на 
гелиоцентрической траектории после выхода из 
сферы действия Земли – с центром масс Солнца.
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Рис. 1. Схема тросовой системы
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Гравитационные силы рассчитываются по 
закону Ньютона:

(2)

где μ – гравитационная постоянная центрального 
небесного тела. Силы натяжения определяются по 
закону Гука:

(3)

где L0k – нерастянутая длина k-го участка троса; 
cL – коэффициент жесткости троса.

Силы трения в тросе рассчитываются следу-
ющим образом [11]:

(4)

где KD = cLη/ωk – коэффициент трения, η – коэф-
фициент потерь в материале троса, ωk – частота 
колебаний k-го участка. Как показали результаты 
моделирования частоты, характеризующие участ-
ки троса, практически совпадают, если трос явля-
ется однородным.
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Рис. 2. Тросовая система на орбите

Положение ВТС относительно системы ко-
ординат OXYZ определяется с помощью углов θ и 
φ. Угол θ определяет положение системы в пло-
скости орбиты, угол φ – вне плоскости, r – рассто-
яние между концевыми точками (рис. 2).

Углы θ и φ определяются относительно си-
стемы координат OXYZ следующим образом:

(5)

где Δx = x2 − xc, Δy = y2 − yc, Δz = z2 − zc, xc, yc, 
zc – координаты центра масс системы.

2. Траектория центра масс ВТС

Траектория движения центра масс ВТС со-
стоит из характерных участков: движение в сфере 
действия Земли, гелиоцентрический участок, дви-
жение в сфере действия Марса. На каждом участ-
ке определение движения центра масс как мате-
риальной точки рассматривается в абсолютной 
системе координат, связанной с притягивающем 
центром. В момент выхода из сферы действия 
Земли или в момент входа в сферу действия Марса 
осуществляется соответствующий пересчет коор-
динат и скоростей из одной системы координат 
в другую. Предполагается, что плоскость орбиты 
Марса совпадает с плоскостью эклиптики (накло-
нение орбиты Марса не учитывается). Параметры 
орбит центра масс системы по участкам приведе-
ны в табл. 1.
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Таблица 1
Параметры орбит центра масс ВТС

Орбита в сфере действия Земли
Радиус перигея и начальная 
скорость 6600 км; 12,8 км/с

Эксцентриситет и большая 
полуось 1,17; 9259 км

Время движения в сфере 
действия Земли (9,29∙105 км) 1,13 дня

Гелиоцентрическая орбита
Радиус перигея 1,496∙108 км
Эксцентриситет и большая 
полуось 0,4917; 2,94∙108 км

Время перелета к Марсу и 
соответствующая истинная 
аномалия

105 дней; 92,6 градуса

Начальная и конечная гелио-
центрические скорости цен-
тра масс ВТС

v⊕ = 36,38 км/с; 
v  = 26,72 км/с

Орбита в сфере действия Марса
Эксцентриситет и большая 
полуось 12,4013; 298,21 км

Скорость относительно 
Марса в момент входа в сфе-
ру его действия

11,98 км/с

3. Управление движением 
тросовой системы относительно 
центра масс

В начальном положении тросовая система 
находится в режиме гравитационной стабилиза-
ции относительной местной геовертикали. Для 
перевода ее во вращение используются реактив-
ные двигатели, расположенные на концевых КА, и 
простой релейный закон управления [9]:

(6)

где Fmax – максимальная тяга,     – желаемая ско-
рость вращения. Реактивные тяги F1,2 приложены 
к концевым точкам, расположенным в плоскости, 
перпендикулярной орбитальной плоскости (пара 
сил), и составляют прямой угол с направлением 
троса.

Скорость       соответствует заданному уско-
рению a (это ускорение определяет заданный уро-
вень искусственной гравитации):

(7)

где rʹ – расстояние от концевого КА до центра 
масс ВТС.

Для стабилизации вращательного движения 
тросовой системы предлагается регулятор вида:

(8)
где                                             – ошибки регулирова-
ния; k1, k2 – коэффициенты обратной связи.

4. Результаты численного 
моделирования

Моделирование движения тросовой систе-
мы относительно центра масс с использованием 
уравнения (1) соответствует характерным участ-
кам движения системы. Исходные данные для мо-
делирования приведены в табл. 2.

Таблица 2
Исходные данные для моделирования

Начальные углы φ0, θ0, рад 0; 0
Начальные угловые скорости
           , рад/с 0; 0

Заданные угловые скорости
            , рад/с 0,086 (a = 0,38g); 0

Масса концевых КА m1, m2 
и троса mt, кг 85000; 85000; 246

Площадь поперечного сечения 
и максимальное допустимое 
натяжение троса

1,696∙10-4 м2, 
447 кН

Коэффициент η 0,035
Длина троса, км 1
Тяга двигателей, Н 6000
Допустимые тяги для 
регуляторов, Н 7500

Количество отрезков троса 5

Данные в табл. 2 выбраны из следующих со-
ображений: 

a) масса всей системы составляет около 
170  тонн, что соответствует проекту китайской 
марсианской пилотируемой миссии с использова-
нием ядерной тепловой тяги [10]; 

б) тяга соответствует двигателям, которые 
использовались в китайской космической миссии 
Чанъэ-4 [11]. Механические параметры троса: 
допустимое натяжение, коэффициент трения и 
масса определены в соответствии с материалом 
троса Kevlar.

Результаты моделирования, соответствую-
щие переводу системы во вращение вблизи Земли, 
приведены на рис. 3.

Время движения системы в сфере действия 
Земли составляет около 27 часов. Заданная угло-
вая скорость вращения достигается за 0,18 часа. 
Максимальная величина угла θ наблюдается в на-
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Рис. 3. Углы, угловые скорости, натяжение троса и тяга двигателей

чале процесса перевода системы во вращение (до 
12 град). После того, как тросовая система начи-
нает вращаться с заданной угловой скоростью по 
углу φ, значения угла θ стабилизируются на более 
низком уровне (< 6 град).

На рис. 4 показано изменение параметров 
движения ВТС на гелиоцентрической эллипти-
ческой орбите. Здесь следует отметить, что на 
гелиоцентрическом участке полета ВТС можно 
использовать более простую модель двух матери-
альных точек, которая является частным случаем 
модели (1). Это уменьшает время моделирования 
на несколько порядков при практически той же 
точности вычислений. Из полученных результа-
тов следует, что вращательное движение тросовой 
системы на гелиоцентрическом участке устойчи-
во и дополнительное регулирование не требуется. 
Устойчивость вращательного движения системы 
в этом случае обеспечивается законом сохранения 
кинетического момента системы (если пренебречь 

малыми возмущениями, такими как не централь-
ностью гравитационного поля, влиянием Луны и 
других планет и т. д.).

Результаты моделирования показали, что 
при движении системы в сфере действия Марса ее 
вращательное движение устойчиво, причем откло-
нения угловой скорости       от заданной величины 
и значения угла θ являются малыми. Большое уве-
личение отклонений наблюдается только при дви-
жении системы по гиперболической орбите при 
очень малых высотах. Однако если орбита назна-
чения вокруг Марса расположена вне его условной 
границы атмосферы, то такие случаи естественно 
не возможны. Процесс уменьшения угловой скоро-
сти      и перевод тросовой системы в режим гра-
витационной стабилизации вблизи Марса здесь не 
рассматриваются, хотя необходимо отметить, что 
управление в этом случае аналогично и отличается 
лишь знаком момента, который создают управляю-
щие двигатели относительно центра масс системы.

  

  

Рис. 4. Параметры вращательного движения ВТС на гелиоцентрическом участке 
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Для компенсации начальных возмущений 
используется регулятор вида (8). В качестве при-
мера здесь рассматривается ошибка по начальной 
угловой скорости   . Начальная ошибка состав-
ляла                            . Данная ошибка может  
иметь место, например, при окончании раз-

вертывания системы на орбите вблизи Земли. 
Коэффициенты обратной связи k1 = 200, k2 = 1000, 
и выбраны исходя из заданного времени пере-
ходного процесса (0,1 часа). Переходный процесс 
приведен на рис. 5. Ошибка по углу θ не контроли-
руется, поэтому она остается на прежнем уровне.

  
с/рад 005,0 0    

 Рис. 5. Изменение параметров вращательного движения системы 
при возмущении                                        (синяя линия – с ошибкой, 

красная – номинальная зависимость)
0  0,005 рад / с    

Заключение

В данной работе рассмотрен метод форми-
рования ВТС для создания искусственной грави-
тации при перелете Земля – Марс. Предложены 
способ и программа перевода системы во враще-
ние из вертикального положения во вращение с за-
данной угловой скоростью. Предложена структу-
ра регулятора для обеспечения стабилизации про-
цесса перевода системы во вращение. Результаты 
моделирования подтверждают эффективность 

предложенных алгоритмов управления и показы-
вают, что регулирование вращательного движения 
тросовой системы на гелиоцентрическом участ-
ке траектории и при движении в сфере действия 
Марса не требуется. Развитие работы предпола-
гает решение рассматриваемой задачи в наибо-
лее полной постановке с учетом движения вокруг 
центров масс концевых КА, при наличии малой 
асимметрии в их массах, с учетом влияния не цен-
тральности гравитационного поля Земли, влияния 
гравитационных полей Луны, других планет и т. д.
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DYNAMIC ANALYSIS AND MOTION CONTROL OF 
SPINNING TETHER SYSTEM DURING ITS  

EARTH TO MARS FLIGHT

H. Lu1, 2, C. Wang2, Yu. M. Zabolotnov1
1 Samara National Research University, 

Samara, Russian Federation
2 Northwestern Polytechnic University,

Xi’an, People's Republic of China

The dynamic analysis and motion control of a spinning tether system for an interplanetary 
mission to Mars is considered. The space system consists of two spacecraft connected by 
a  tether with thrusts to control its movement. The movements of the tether system in the 
sphere of action of the Earth, on the interplanetary trajectory and in the sphere of action of 
Mars are consistently analyzed. In near-Earth orbit, the transfer of the system into rotation 
with the help of jet engines installed on the end spacecrafts is considered. The spin of the 
system is used to create artificial gravity during the interplanetary flight. The tether system 
spins in the plane perpendicular to the plane of the orbital motion of the center of mass of the 
system. To describe spatial motion of the system, a mathematical model is used, in which the 
tether is represented as a set of material points with viscoelastic unilateral mechanical con-
nections. When calculating the movement of the system, an approach based on the method of 
spheres of action is used. Spacecrafts are considered as material points. The level of gravity 
and spin of tether system is controlled by thrusters. The structure of the controller for con-
trolling the angular speed of rotation of the tether system is proposed. The simulation results 
are presented to confirm the effectiveness of the proposed control algorithm, which provides 

a given level of artificial gravity for the interplanetary mission under consideration.

Keywords: spinning tether system, jet engine, artificial gravity, interplanetary flight.
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МИНИМИЗАЦИЯ ИЗБЫТОЧНОЙ ВЕЛИЧИНЫ КРУТЯЩЕГО 
МОМЕНТА В ШАРНИРНЫХ УЗЛАХ МНОГОРАЗОВОГО 

РАСКРЫТИЯ-СКЛАДЫВАНИЯ

С. А. Зоммер1 , С. И. Немчанинов1, А. П. Кравчуновский1, 
А. В. Иванов1, М. С. Руденко2

1 АO «Информационные спутниковые системы» имени академика М. Ф. Решетнёва»,
г. Железногорск, Красноярский край

2 Сибирский государственный университет науки и технологий имени академика М. Ф. Решетнёва,
г. Красноярск, Российская Федерация

В работе представлен способ минимизации величины крутящего момента, которую не-
обходимо генерировать для работы шарнирных узлов многоразового раскрытия-склады-
вания. В качестве объектов исследования рассматривались шарнирные узлы механиче-
ских устройств солнечных батарей многоразового раскрытия-складывания, применяе-
мые в составе платформ космических аппаратов. В результате проведенного расчет-
ного анализа движущих сил и моментов, действующих в шарнирных узлах в процессе их 
раскрытия и складывания, выявлено, что минимизация избыточной величины крутящего 
момента без изменения конструктивно-компоновочной схемы шарнирного узла возмож-
на путем изменения формы зависимости усилия пружинного привода от угла поворота 
шарнирного узла. Рассмотрена возможность применения пружин постоянного усилия 
в составе пружинного привода шарнирного узла, доработаны существующие алгорит-
мы проектирования и разработана программа расчета геометрических и механических 
характеристик пружин данного типа. Получены экспериментальные данные измерений 
усилий пружин различной конфигурации, показывающие зависимость величины усилия 
от величины деформации пружины и подтверждающие работоспособность предложен-
ного алгоритма расчета. Разработан и изготовлен прототип шарнирного узла с пру-
жинным приводом постоянного усилия, используя который экспериментально была под-
тверждена возможность минимизации избыточной величины крутящего момента без 
необходимости изменения конструктивно-компоновочной схемы шарнирного узла с со-

хранением его технических характеристик.

Ключевые слова: шарнирный узел, солнечная батарея, космический аппарат, пружин-
ный привод, крутящий момент, расчет пружины.

Введение

Появление перспективных проектов косми-
ческих буксиров, заправщиков и других средств 
обслуживания космических аппаратов ставит но-
вые требования перед космическим аппаратом во 
время срока его активного существования. При 
перемещении космического аппарата такого типа 
между его рабочими орбитами появляется необ-
ходимость многоразового складывания механиче-
ских устройств солнечных батарей в транспорти-
ровочное положение с возможностью их последу-
ющего раскрытия в рабочее положение [1–4].

	 	semen_zommer@mail.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2021

Конструкция механического устройства 
солнечной батареи многоразового раскрытия и 
складывания состоит из раскрываемых панелей 
солнечной батареи и штанги, соединенных между 
собой посредством шарнирных узлов (ШУ) мно-
горазового раскрытия-складывания [5; 6].

Шарнирный узел многоразового раскрытия 
и складывания, показанный на рис. 1, состоит из 
упорного кронштейна шарнира (1), приводного 
кронштейна шарнира (2), ролика, механически 
жестко связанного с приводным шарниром (3), 
троса (4), пружинного привода (5).

Процесс раскрытия-складывания ШУ пока-
зан на рис. 1 и включает в себя два этапа [7]. Первый 
этап раскрытия или складывания ШУ происходит 
под действием крутящего момента Мпр, который 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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Основным требованием, предъявляемым 
к шарнирным узлам, является величина крутяще-
го момента Мшу в конце раскрытия или складыва-
ния, которая должна быть максимальной и доста-
точной для преодоления всех сил сопротивления 
и полного перевода и фиксации элементов кон-
струкции в конечные положения.

1. Анализ величины крутящего 
момента шарнирных узлов 
многоразового 
раскрытия-складывания

Величина крутящего момента Мшу зависит от 
угла поворота ШУ α и выражается формулой (1):

(1)
Зависимость величины усилия F от величи-

ны сжатия L, характерная для спиральных пружин 
сжатия, имеет общий вид, показанный на рис. 2.

передается на ролик от электромеханического 
привода и вращает приводной кронштейн относи-
тельно упорного вокруг их общей оси вращения 
в сторону раскрытия или складывания ШУ. При 
этом на приводной кронштейн от упорного через 
трос действует усилие F сжимающейся пружины, 
которое возникает вследствие уменьшения вели-
чины L пружинного привода. Усилие F, действу-
ющее на расстоянии H от оси вращения шарнира, 
создает крутящий момент Мшу, направленный про-
тивоположно Мпр и препятствующий вращению 
приводного кронштейна шарнира. Таким образом 
происходит преодоление момента сопротивления 
Мшу движущим моментом Мпр до того положения, 
при котором трос пересекается с осью ШУ и плечо 
H не становится нулевым.

Рис. 1. Шарнирный узел многоразового 
раскрытия-складывания

 
 
 

 

Второй этап раскрытия или складывания 
ШУ происходит под действием крутящего мо-
мента Мшу, который меняет свое направление на 
противоположное и способствует раскрытию или 
складыванию приводного кронштейна ШУ до пе-
ревода его в крайнее положение.
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Рис. 2. Формы зависимостей усилия и сжатия 
пружины

Значение сжатия L зависит от угла пово-
рота и геометрических характеристик ШУ. В об-
щем виде форма зависимости сжатия пружины 
L от угла поворота шарнирного узла α показана 
на рис. 2.

Таким образом, функция зависимости уси-
лия спиральной пружины сжатия от угла пово-
рота шарнирного узла многоразового раскрытия-
складывания F(α) будет иметь вид, показанный 
на рис. 3.

шу ( ) ( ) ( ).M F H      
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Рис. 3. Зависимости величины усилия пружины и 
величины плеча от угла поворота шарнира

Форма зависимости плеча H от угла пово-
рота ШУ определяется геометрической компонов-
кой ШУ и имеет линейный характер (рис. 3).

Используя формулу (1), была получена фор-
ма зависимости крутящего момента Мшу от угла 
поворота для ШУ многоразового раскрытия-скла-
дывания с использованием спиральной пружины 
сжатия (рис. 4).

Исходя из полученных теоретических дан-
ных видно, что форма зависимости Мшу от угла по-
ворота ШУ, показанная на рис. 4, имеет нелиней-
ный характер. При этом максимальная величина 
крутящего момента регистрируется при повороте 
ШУ на угол 25° и 155°, превышает необходимую 
в конце раскрытия или складывания и является из-
быточной.

Так как в течение первого этапа движе-
ния ШУ раскрытие или складывание происхо-
дит путем преодоления момента сопротивления 
Мшу крутящим моментом Мпр, передающимся от 
электромеханического привода, появляется необ-
ходимость применения более мощного электроме-
ханического привода и увеличения прочностных 
характеристик ШУ вследствие действия больших 
изгибающих моментов в процессе раскрытия, что 
приводит к увеличению массогабаритных харак-
теристик шарнирного узла.

Причиной возникновения зон избыточного 
крутящего момента является непостоянство зави-
симости величины усилия от сжатия и нелиней-
ность зависимости величины сжатия пружины 
от угла поворота ШУ (рис. 2). Так как нелиней-
ность зависимости величины сжатия пружины 
от угла поворота ШУ обусловлена особенностью 
конструкции шарнирного узла и принципом его 
работы, исключение возникновения зон увеличе-
ния крутящего момента без изменения конструк-
ции ШУ возможно путем изменения характера 
зависимости величины усилия пружины от ее 
сжатия.

Использование пружины, генерирующей 
постоянную величину усилия на всем промежут-
ке движения троса, позволяет получать линейную 
зависимость величины крутящего момента от угла 
поворота шарнирного узла (рис. 4).

Рис. 4. Зависимость величины крутящего момента 
от угла поворота шарнира
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2. Расчет пружины постоянного 
усилия

Пружины постоянного усилия применяют-
ся в составе приводов механических устройств 
космических аппаратов, при этом во время сво-
его хода они способны оказывать постоянное 
усилие, неизменное по величине в пределах ра-
бочей деформации пружины [11; 12]. Пружины 
изготавливаются из листового материала спе-
циально подобранной формы и обладают на-
чальным усилием плотно намотанного рулона. 
В настоящее время наиболее распространен-
ным материалом, из которого изготавливаются 
пружины данного типа, является нержавеющая 
сталь «AISI 302» ГОСТ Р 58127-2018 (EN 10270-
3-1.4310).

Несмотря на широкое использование пру-
жин постоянного усилия, существующие про-
цедуры анализа и расчета пружин постоянного 
усилия являются неполными и неэффективны-
ми [13–15].

Для осуществления расчета усилия пружи-
ны F необходимо определить материал пружины 
и ее основные геометрические характеристи-
ки [16].

Механические характеристики материала, 
необходимые для расчета:

•	коэффициент Пуассона µ;
•	временное сопротивление на разрыв (пре-

дел прочности) σв (Па);
•	модуль упругости E (Па);
•	относительное сужение ψ.
Геометрические параметры пружины 

(рис. 5):
•	внутренний радиус R (мм);
•	толщина пружины t (мм);
•	ширина пружины b (мм).
С целью увеличения эффективности про-

цедуры расчета усилия требуемой пружины не-
обходимо учитывать количество циклов работы 
устройства, так как исходя из зависимостей, опи-
санных в ГОСТ 25.504-82, видно, что в условиях 
малоцикловой нагрузки расчетный предел проч-
ности может быть задан больше, чем теоретиче-
ский. Увеличение значения предела прочности 
влияет на максимально возможное значение тол-
щины пружины, от которой зависит генерируемое 
ей усилие [16].

Таким образом, после определения геоме-
трических характеристик и выбора материала пру-
жины необходимо определить количество циклов 
работы пружины N. Расчет уточненного значения 
предела прочности      согласно ГОСТ 25.504-82 
производится следующим образом:

(2)

Для дальнейшего расчета необходимо опре-
делить максимально возможную толщину пружи-
ны tmax, при которой она сможет нормально функ-
ционировать при выбранных геометрических ха-
рактеристиках и условиях эксплуатации:

(3)

После определения максимального значе-
ния толщины пружины tmax необходимо выбрать 
наиболее близкое значение толщины t из имею-
щихся вариантов конфигураций пружин и произ-
вести расчет усилия F, генерируемого пружиной:

(4)

Используя приведенный выше алгоритм 
расчета пружин постоянного усилия, возможно 
вычислять необходимые геометрические параме-
тры пружины при заданном требуемом усилии, 
решая задачу в обратном порядке.

.
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Рис. 5. Условное представление пружины 
постоянного усилия

Для автоматизации процесса расчета пру-
жин данного типа была разработана программа, 
в которую заложены алгоритмы расчета, представ-
ленные формулами (1)–(4). Интерфейс программы 
представлен на рис. 6.
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3. Экспериментальные 
результаты измерений

С целью верификации предложенного ал-
горитма расчета пружин постоянного усилия был 
проведен сравнительный анализ на соответствие 
расчетных данных с действительно измеренными 
значениями усилия пружин, конфигурации кото-
рых представлены в табл. 1.

Таблица 1
Характеристики экспериментальных образцов

№ образца
(пружины) Характеристика Значение

Пружина № 1 Диаметр 16 мм
Ширина 16 мм
Толщина 0,2 мм
Расчетное усилие 14,7 Н

Пружина № 2 Диаметр 30 мм
Ширина 20 мм
Толщина 0,32 мм
Расчетное усилие 28,56 Н

Материал пружин: нержавеющая сталь «AISI 302»

 
Рис. 6. Интерфейс программы

Измерение усилия пружин проводилось раз-
рывной машиной «EUROTEST T-50» с использова-
нием специально разработанной оснастки. Условия 
проведения эксперимента представлены на рис. 7.

Экспериментальные результаты измерений 
усилия пружины № 1 и пружины № 2 представле-
ны в виде графиков, показанных на рис. 8.

Исходя из полученных экспериментальных 
зависимостей усилия пружины от перемещения, 
расчетная величина усилия соответствует измерен-
ной при растяжении (раскручивании) пружины. 
Величина усилия при сжатии (скручивании) пру-
жины оказывается меньше расчетной по причине 
возникновения сил трения между слоями пружи-
ны и трением между барабаном и осью [11; 12].

Для подтверждения работоспособности 
шарнирного узла многоразового раскрытия-скла-
дывания с использованием пружины постоянного 
усилия был смоделирован и изготовлен прототип 
шарнирного узла, представленный на рис. 9.

Для проведения испытаний шарнира были 
использованы ранее рассчитанные и испытанные 
пружины постоянного усилия, характеристики 
которых представлены в табл. 1. Графики зависи-
мости расчетных и экспериментальных значений 
крутящего момента шарнирного узла от угла его 

     
Рис. 7. Процесс измерения усилия пружины
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Рис. 9. Прототип шарнирного узла
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поворота для пружины № 2 и для эквивалентной 
спиральной пружины представлены на рис. 10.

Изменение формы зависимости на участке 
поворота 80–110° обусловлено тем, что в подвиж-
ных элементах оси ШУ возникает максимальная 
сила реакции опоры, что приводит к увеличению 
силы трения, а вследствие и момента сопротивле-
ния раскрытию ШУ.

Заключение

Для рассмотренного шарнирного узла требу-
емой величиной крутящего момента в конце про-
цесса раскрытия или складывания является вели-
чина не менее 600 Н∙мм. Шарнирный узел с обо-
ими типами пружин удовлетворяет поставленному 
требованию. В случае применения пружинного 
привода со спиральной пружиной сжатия макси-
мальное значение крутящего момента составляет 
815 Н∙мм. При применении пружины постоянного 

усилия максимальное значение величины крутяще-
го момента генерируется в конце процесса раскры-
тия или складывания и соответствует требуемому, 
что позволяет использовать электромеханический 
привод на 26 % менее мощный, чем в случае при-
менения пружинного привода со спиральной пру-
жиной, с условием выполнения поставленных 
перед шарнирным узлом технических требований.

Таким образом, минимизация величины 
крутящего момента шарнирных узлов многоразо-
вого раскрытия-складывания позволяет снизить 
общую массу конструкции механического устрой-
ства солнечной батареи путем использования 
электромеханического привода минимально необ-
ходимой мощности. Также, вследствие уменьше-
ния изгибающих моментов, действующих в  про-
цессе раскрытия, возможно уменьшение количе-
ства материала силовых элементов конструкции 
шарнирного узла, что дополнительно снизит мас-
су конструкции.
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MINIMIZATION OF EXCESS TORQUE IN MULTI-TIME 
DEPLOYMENT-FOLDING HINGE JOINTS
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A. V. Ivanov1, M. S. Rudenko2
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Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation

2 Reshetnev Siberian State University of Science and Technology,
Krasnoyarsk, Russian Federation

The paper presents a method for minimizing the torque value of the multi-time deployment-
folding hinges. The objects of research were the hinges assembly of multi-time deployment-fold-
ing mechanical devices of solar array, which are used as part of the platforms of spacecraft. 
A computational analysis of the forces and moments that act in the hinges in the process of 
their opening and folding is carried out. The minimization of the excessive torque value without 
changing the design and layout of the hinge is possible by changing the shape of the dependence 
of the spring drive force on the angle of rotation of the hinge. The possibility of using constant 
force springs as part of the hinge is considered, the existing design algorithms are improved 
and a program for calculating the geometric and mechanical characteristics of constant force 
springs is developed. Experimental data were obtained for measuring the forces of springs of 
various configurations, showing the dependence of the magnitude of the force on the magnitude 
of the spring deformation and confirming the efficiency of the proposed calculation algorithm. 
A prototype of a hinge assembly with a constant force spring drive was developed and manu-
factured. The possibility of minimizing the excess torque without the need to change the design 

of the hinge while maintaining its technical characteristics was experimentally confirmed.

Keywords: hinge assembly, solar array, spacecraft, spring drive, torque, spring calculation.
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Цель данной статьи – анализ существующих алгоритмов автономного контроля 
целостности навигационного поля системы ГЛОНАСС. Анализ проведен по отече-
ственным материалам и официальным зарубежным заявлениям. В начале статьи 
дано понятие целостности глобальной навигационной спутниковой системы в том 
виде, в котором оно употребляется Международной организацией гражданской ави-
ации и  разработчиками таких систем. Показаны различия между распространен-
ными видами контроля целостности навигационного поля. Проведено моделирова-
ние отдельных эксплуатационных характеристик, в т. ч. среднего геометрического 
фактора, видимости, доступности для различных углов места. Проведено сравнение 
основных вариантов решения проблемы пониженных тактико-технических характе-
ристик системы. Перечислены сложившиеся предпосылки к совершенствованию си-
стемы ГЛОНАСС и к применению малых навигационных космических аппаратов для 
устранения отставания ГЛОНАСС от конкурирующих глобальных навигационных 
спутниковых систем. Предложен вариант совершенствования обстоятельств для 
применения данных алгоритмов в неблагоприятных условиях по отношению к систе-
ме ГЛОНАСС. Показано, что низкоорбитальное дополнение к системе ГЛОНАСС за 
счет оперативного поддержания целостности навигационного поля способно значи-
тельно улучшить ее тактико-технические характеристики и обеспечить ее более 

высокую надежность.

Ключевые слова: ГЛОНАСС, автономный контроль целостности, малый космический 
аппарат, вероятность отказа, точность позиционирования.

Введение

В настоящее время бурно развиваются тех-
нологии спутниковой навигации. Она находит 
применение в большом количестве практических 
плоскостей, в т. ч. [3]:

•	 навигация в космосе;
•	 авианавигация;
•	 морская навигация;
•	 транспортная наземная навигация;
•	 изучение путей миграции животных и дру-

гие научные исследования;
•	 геодезические привязки неподвижных 

объектов;
•	 автомобильные автопилоты и автономные 

роботы;

	 	leonidovnv@iss-reshetnev.ru
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•	 пешеходная навигация в городах и на 
маршрутах пересеченной местности;

•	 операции спасения терпящих бедствие.
С каждым годом растут требования к экс-

плуатационным характеристикам глобальных 
навигационных спутниковых систем (ГНСС). 
Например, автономные транспортные средства 
нуждаются в дециметровой точности навигации, 
организациям, осуществляющим поиск подавших 
сигнал бедствия, требуется сужение зоны поис-
ковых действий до 1  км2, Международная орга-
низация гражданской авиации (ИКАО) требует 
информирования самолетов о целостности нави-
гационного поля не более чем за 6 секунд с мо-
мента обнаружения ошибки (в  будущем  –  3  се-
кунды), гражданским навигационным приложе-
ниям необходима высокая скорость определения 
текущих навигационных параметров. Умные 
технологии в  скором времени потребуют санти-

КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ
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метровых точностей, получаемых в априорном 
режиме.

1. Принципы спутниковой 
навигации

Все точностные характеристики взаимоу-
вязаны возможными ошибками навигационного 
поля, передаваемого неисправным навигацион-
ным космическим аппаратом (НКА) [4]. Данный 
случай представлен на рис. 1.

семейство поверхностей положения в виде сово-
купности концентрических сфер, соответству-
ющих различным расстояниям до потребите-
лей [6, С. 39]. Упрощенная схема данной концеп-
ции показана на рис. 2.

 

Рис. 1. Ошибка координатно-временного 
обеспечения одним НКА

Как видно из рис. 1, три из четырех НКА 
передают корректные навигационные параметры, 
в то время как один из аппаратов вводит пользо-
вателя в заблуждение. Для того чтобы обнаружить 
данный вид ошибки, вводят ограничение допу-
стимой точности. Для системы ГЛОНАСС на се-
годняшний день используется геометрический 
параметр PDOP, значение которого должно быть 
менее  6. Однако, для того чтобы навигационное 
решение сошлось, требуется минимум 4 рабочих 
НКА [5].

В процессе решения навигационных задач 
определяются по существу точки некоторого мер-
ного пространства: трехмерного в случае, когда 
определяются только координаты, четырехмерно-
го при определении пространственно-временного 
положения объекта, шестимерного при нахожде-
нии полного вектора состояния объекта или пара-
метров движения самих НКА, восьмимерного при 
оценке дополнительных параметров.

Искомая точка находится, если число из-
мерений n не меньше мерности пространства m. 
Группа измерений при n < m дает информацию 
лишь о каких-то подпространствах возможного 
расположения искомой точки [6, С. 38].

Дальности соответствует поверхность по-
ложения в виде сферы как геометрического ме-
ста точек, равноудаленных от данной точки. 
Относительно каждого НКА можно построить 

 

Рис. 2. Плоская проекция поверхностей 
положения для одного потребителя

На рис. 2 черными точками обозначены про-
екции линий положения, формируемых в местах 
пересечения сфер положения. Так, если бы один из 
трех аппаратов «выпал» из схемы, решение нави-
гационной задачи стало бы неоднозначным [3; 5].

2. Контроль целостности 
навигационного поля

Для исключения нахождения ошибочного 
решения ведется непрерывный мониторинг нави-
гационного поля, создаваемого ГНСС ГЛОНАСС. 
Свойство навигационной спутниковой системы 
обнаруживать непригодный для навигации НКА и 
извещать потребителя в рамках заданного време-
ни называется целостностью [7].

Мониторинг целостности системы могут 
осуществлять ее различные сегменты:

•	 наземный комплекс управления;
•	 контрольно-корректирующие станции 

при использовании дифференциального режима 
(GBAS, SBAS);

•	 самодиагностика НКА на предмет пригод-
ности излучаемого сигнала;

•	 диагностика НКА космическим сегментом 
системы;

•	 автономный мониторинг целостности.
 Автономный мониторинг целостности – это 

технологии, разработанные для оценки целостно-
сти сигналов ГНСС в системе приемника.

На данный момент информационная недо-
статочность в навигационном комплексе решается 
с применением специальных алгоритмов или их со-
четания. Первый из них называется RAIM (Receiver 
Autonomous Integrity Monitoring), а второй AAIM 
(Airborne Autonomous Integrity Monitoring) [8].
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3. RAIM-алгоритмы

В литературе [1; 2; 8] описано множество 
различных схем построения RAIM-алгоритмов, 
основанных на принципе, суть которого заклю-
чается в непрерывной вероятностной проверке, 
в основу которой положена измерительная избы-
точность. При этом решаются две задачи: обна-
ружение отказа и исключение из навигационного 
решения данных от НКА с аномальным измерени-
ем. Обычно достаточно 5 видимых потребителем 
НКА для автономного обнаружения нарушения 
целостности навигационного поля, 6 – для выяв-
ления источника распространения недостоверного 
сигнала, 7 – для сохранения автономного контроля 
целостности после исключения НКА, вводящего 
в заблуждение, и снижения вероятности получе-
ния ошибки до минимума. Блок-схема алгоритма 
представлена на рис. 3.

временно с нескольким ГНСС, и не применим для 
внутренних служб контроля и мониторинга опре-
деленной системы ГНСС.

Необходимым условием использования ал-
горитма AAIM является навигационная аппарату-
ра потребителя, работающая как минимум с двумя 
ГНСС в данный момент времени. При исключе-
нии одной из двух ГНСС контроль целостности 
последней этим методом становится невозмож-
ным, т. к. пропадает возможность сравнения.

Главным пользователем алгоритмов авто-
номного контроля целостности является авиация. 
Организаторы воздушных перевозок используют 
сервисы, позволяющие прогнозировать количе-
ство видимых НКА в определенные моменты вре-
мени, которые они считают критичными. Так, сер-
вис «Комплексная автоматизированная система 
сбора и доведения информации о состоянии ГНСС 
до авиационных пользователей (КАС СиДИМ)» 
позволяет спрогнозировать возможность исполь-
зования RAIM-алгоритмов при взлете, в момент 
посадки и на протяжении всего маршрута. Есть 
возможность выбора ГНСС или их комбинации 
(с  ориентацией на AAIM) [9]. Окно сервиса для 
прогнозирования RAIM-информации представле-
но на рис. 4.

 

Рис. 3. Общий принцип работы RAIM-алгоритмов

4. AAIM-алгоритмы

Другим способом контроля целостности ин-
формации, получаемой от спутниковой навигаци-
онной системы, является сравнение этой инфор-
мации с навигационной информацией, получае-
мой от других навигационных систем. Называется 
этот алгоритм AAIM. Этот способ имеет только 
одно преимущество по сравнению с RAIM – нет 
необходимости обрабатывать сигналы от одного 
дополнительного спутника, что позволяет про-
должать навигационные определения с гарантией 
их достоверности при видимости только четырех 
спутников [8].

Данный метод позволяет находить досто-
верные навигационные решения, однако не дает 
возможности выяснить, какой именно НКА вно-
сит ошибку. В случае превышения допустимого 
порога отклонений данный алгоритм исключает 
измерительные данные от всей ГНСС. Такой ме-
тод подходит для потребителей навигационного 
сигнала, имеющих приемник, работающий одно-

 

Рис. 4. Окно сервиса для прогнозирования RAIM-
информации при авиаперелетах

5. ARAIM-алгоритмы

Важными показателями математического 
аппарата автономных алгоритмов контроля це-
лостности являются URA, Psat и Pconst.

URA (User Range Accuracy) / SISA (Signal-in-
Space Accuracy).

URA/SISA – это стандартное отклонение 
Гауссовой ошибки распределения, которая огра-
ничивает распространение дальномерной части 
ошибки сигнала в пространстве при отсутствии 
сбойного состояния и используется для оценки 
доступности функции контроля целостности.
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Probability of Satellite Fault (Psat)
Psat описывает вероятность того, что ожида-

емое распределение ошибок спутника выйдет за 
пределы доверительного интервала. Вероятность 
данного вида сбоя применима к конкретному 
НКА и описывает сбои, которые возникают не-
ожиданно.

Probability of Constellation Fault (Pconst)
Pconst – это вероятность того, что на множе-

стве спутников созвездия возникнет одновремен-
ный отказ по общей причине [1].

Более продвинутым вариантом выше 
перечисленных технологий является ARAIM 
(Advanced Receiver Autonomous Integrity 
Monitoring). Advanced RAIM (рис. 5) – наиболее 
объективный и совершенный из представленных 
алгоритмов автономного контроля целостности 
навигационного поля. Данный метод сочетает в 
себе технологии RAIM и AAIM. По сути, это ал-
горитм RAIM, расширенный до нескольких со-
звездий, работающих независимо друг от друга. 
Согласно документам, представленным на сове-
щании в ИКАО в 2019 году, в ARAIM в ближай-
шее время будут гибко интегрированы показания 
датчиков самолета, в совокупности называющие-
ся «критичностью» [10].

целостности принимается необходимым количе-
ство аппаратов равное семи. В зависимости от 
геометрии спутников при угле места 5° в зоне 
видимости одновременно находятся 6÷12 НКА 
действующей системы ГЛОНАСС. Для решения 
задачи моделирования перспективной системы с 
взглядом в будущее принято, что количество ви-
димых НКА:

•	 при угле места 25° с вероятностью 0,95 
должно быть не менее 5;

•	 при угле места 15° с вероятностью 0,95 
должно быть не менее 6;

•	 при угле места 5° с вероятностью 0,95 
должно быть не менее 7.

Результаты моделирования с вероятностью 
0,95 по текущей группировке ГЛОНАСС сведены 
в табл. 1.

Таблица 1
Видимость штатной орбитальной 

группировки ГЛОНАСС

Угол места α = 5° α = 15° α = 25°

Минимальное коли-
чество видимых НКА 6 4 3

Для удовлетворения сформулированного 
выше условия о количестве видимых НКА необ-
ходимо увеличить их количество на:

•	 1 для угла места 5°;
•	 2 для угла места 15°;
•	 2 для угла места 25° [11, С. 58].
Решить данную задачу возможно различны-

ми способами:
•	 размещением геостационарного дополне-

ния над территорией Российской Федерации;
•	 построением высокоэллиптического до-

полнения;
•	 расширением штатной орбитальной груп-

пировки;
•	 построением низкоорбитального дополне-

ния.
В случае размещения КА на геостационар-

ной орбите и построения высокоэллиптического 
дополнения произойдет значительное повыше-
ние тактико-технических характеристик системы, 
с  возможностью закладки поправок на КА сред-
неорбитального сегмента и передачи сообщений, 
однако лишь регионально – преимущественно над 
территорией Российской Федерации, чтобы учесть 
национальные интересы [12].

6. Низкоорбитальное дополнение

Наибольший интерес для изучения пред-
ставляет вариант с построением низкоорбиталь-
ного дополнения. Этому способствуют назревшие 
предпосылки:

 

Рис. 5. Принцип работы технологии ARAIM

Технология AAIM позволяет обходиться 
минимально двумя навигационными созвезди-
ями, в  которых наблюдается не менее 4 КА для 
поддержания контроля целостности. На сегод-
няшний день такие ограничения не являются зна-
чимыми для гражданских потребителей в мирное 
время.

Однако военные потребители Российской 
Федерации при использовании спутниковой на-
вигации могут полагаться только на навигацион-
ное поле системы ГЛОНАСС. Для осуществления 
автономного контроля целостности придется ис-
пользовать RAIM-алгоритмы.

Чтобы предусмотреть возможное собы-
тие отказа одного из аппаратов во время оценки 
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•	 развитие компьютерного моделирования, 
которое позволяет рассматривать сложные струк-
туры орбитального сегмента;

•	 требование заказчиков о переходе на от-
ечественную электронно-компонентную базу;

•	 необходимость высоких темпов обновле-
ния системы и космического сегмента в частности 
(вместе с предыдущим пунктом эта предпосылка 
подразумевает низкий срок активного существо-
вания порядка 3–5 лет);

•	 необходимость стремительного ро-
ста эксплуатационных характеристик системы 
ГЛОНАСС на глобальной территории;

•	 развитие сегмента потребителей навигаци-
онных сигналов и, как следствие, рост количества 
услуг, предоставляемых глобальными спутнико-
выми навигационными системами, включая серви-
сы высокоточной навигации в реальном времени;

•	 поиск нестандартных решений по сниже-
нию конечной стоимости производства и эксплуа-
тации системы ГЛОНАСС;

•	 стремительное развитие композиционных 
материалов, позволяющих конструировать легкие 
и прочные конструкции КА с нестандартной кон-
фигурацией;

•	 стремление мирового спутникострои-
тельного сообщества к широкому внедрению ма-
лых КА.

Моделирование средних характеристик объ-
единенного штатного созвездия ГЛОНАСС с низ-
коорбитальным дополнением показало наименее 
затратные варианты, при которых глобальная 
навигация с использованием RAIM-алгоритмов 
остается возможной с вероятностью 0,95 на высо-
ких углах места. Результаты моделирования пред-
ставлены в табл. 2.

Таблица 2
Результаты моделирования низкоорбитального дополнения

Высота 1000 км Высота 2000 км 
вариант 1

Высота 2000 км 
вариант 2

Угол видимости
α = 5° α = 15° α = 25° α = 5° α = 15° α = 25° α = 5° α = 15° α = 25°

Видимость, КА 11 7 5 10 7 5 10 7 5
PDOPср. 1,317 2,084 3,371 1,444 2,217 3,393 1,430 2,170 3,365

NМКА 161 63 60
NПЛ 7 7 5

i 90°

Заключение

Построение низкоорбитального дополнения 
к системе ГЛОНАСС способно решить задачу ав-
тономного контроля целостности навигационного 
поля, усилив при этом контроль целостности не-
посредственно самой системой (с помощью при-
менения RAIM-алгоритмов на низкоорбитальных 
НКА). Информация целостности в сигнале сразу 
излучается с каждого спутника на подспутнико-

вую область и по экспертным оценкам доступна 
потребителю с задержкой около 3 секунд, что по-
зволяет выполнить требования ИКАО об инфор-
мировании в течение 6 секунд.

Данное решение является перспективным 
с точки зрения развития космического сегмента 
и возможности расширения предоставляемых ус-
луг. Оно требует детального исследования, в пер-
вую очередь по эксплуатационным, финансовым и 
производственным параметрам.
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AUTONOMOUS ALGORITHMS FOR MONITORING THE 
INTEGRITY OF THE NAVIGATION FIELD IN RELATION  

TO GNSS GLONASS

N. V. Leonidov
JSC «Academician M. F. Reshetnev» Information Satellite Systems»,

Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation
Reshetnev Siberian State University of Science and Technology,

Krasnoyarsk, Russian Federation

The purpose of this article is to analyze the existing algorithms of autonomous control of the in-
tegrity of the navigation field of the GLONASS system. The analysis is based on domestic mate-
rials and official foreign applications. At the beginning of the article, the concept of the integrity 
of the global navigation satellite system is given in the form in which it is used in International 
Civil Aviation Organization and among the developers of such systems. The differences between 
the common types of control of the integrity of the navigation field are shown. The modeling of 
individual operational characteristics, including the average geometric factor, visibility, and 
accessibility for different angles of the site, is carried out. The main solutions to the problem 
of reduced tactical and technical characteristics of the system are compared. The existing pre-
requisites for the improvement of the GLONASS system and for the use of small navigation 
spacecraft to eliminate the gap between GLONASS and competing global navigation satellite 
systems are listed. As a result, a variant of improving the circumstances for the application of 
these algorithms in unfavorable conditions in relation to the GLONASS system is proposed. It is 
shown that the low-orbit addition to the GLONASS system can significantly improve the tacti-
cal and technical characteristics of the complex as a whole and provide higher reliability of the 

system as a whole due to the operational maintenance of the integrity of the navigation field.

Keywords: GLONASS, autonomous integrity monitoring, small spacecraft, probability of fail-
ure, positioning accuracy.
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ИССЛЕДОВАНИЕ ДИАПАЗОНОВ ЭФФЕКТИВНОГО 
ПРИМЕНЕНИЯ УНИФИЦИРОВАННЫХ КОСМИЧЕСКИХ 

ПЛАТФОРМ ДЛЯ ГЕОСТАЦИОНАРНЫХ  
СПУТНИКОВ СВЯЗИ

В. Е. Чеботарев, И. И. Зимин, А. А. Внуков
АO «Информационные спутниковые системы» имени академика М. Ф. Решетнёва»,

г. Железногорск, Красноярский край, Российская Федерация

Сформулирована актуальная проблема выбора типоразмера унифицированной косми-
ческой платформы разработки акционерного общества «Информационные спутни-
ковые системы» имени академика М. Ф. Решетнёва» для геостационарных спутников 
связи. Ранее задача оценки эффективности использования разработанных унифици-
рованных платформ для создания нового космического аппарата решалась в большей 
степени эмпирическим путем, путем обобщения задела по существующим разработ-
кам и оценке возможности и целесообразности применения имеющегося задела в пер-
спективе (преемственность развития). Однако методической основы решения такого 
рода задачи до сих пор разработано не было. В рамках исследования была разработана 
модель оценки эффективности космического аппарата на базе унифицированной кос-
мической платформы. Разработана методика оценки эффективности применения уни-
фицированных космических платформ, обладающих избыточным ресурсом (по массе и 
энергопотреблению) для полезной нагрузки и методика оценки эффективности при-
менения модернизированной унифицированной космической платформы, позволяющей 
обеспечить увеличенные потребности в ресурсах (по массе и энергопотреблению) для 
полезной нагрузки. С помощью разработанных методик проведены оценки диапазона 
эффективного применения унифицированной космической платформы для геостацио-
нарных спутников связи разработки АО «ИСС», как без доработки, так и с необходимой 

модернизацией под конкретный проект (полезную нагрузку).

Ключевые слова: геостационарный спутник связи, космический аппарат, космическая 
платформа, полезная нагрузка, показатель эффективности, методика оценки эффек-

тивности.

Введение

В современном мире, где многие ведущие 
спутникостроительные фирмы предлагают схо-
жую по основным техническим и эксплуатаци-
онным характеристикам продукцию, на первое 
место в  конкурсе за контракт выходят проекты, 
обладающие лучшими показателями эффективно-
сти, а также меньшей длительностью реализации 
проекта. Особенно данная тенденция справедлива 
для коммерческих космических аппаратов (КА) 
связи [1–3].

КА, как правило, создаются с использо-
ванием принципа модульности построения, при 
котором модуль полезной нагрузки (МПН) разме-

	  	 i.zimin@iss-reshetnev.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2021

щается на космическую платформу (КП) [1; 4–9]. 
Модульное построение КА позволяет проводить 
автономное изготовление и испытание МПН па-
раллельно с изготовлением и испытанием КП, что 
значительно сокращает общее время создания КА. 
Кроме того, использование унифицированной кос-
мической платформы (УКП) для различного типа 
МПН снижает затраты на разработку КА.

Одним из эффективных механизмов уско-
ренной реализации КА модульного построения 
является использование принципа, при котором 
МПН – это новый модуль, который размещается 
на УКП. В этом случае возникает актуальная про-
блема выбора типоразмера УКП, оценки эффек-
тивности ее использования с учетом необходимо-
сти ее модернизации под конкретный проект.

В статье описана методика оценки диа-
пазона эффективного применения УКП как без 
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стей и их интеграцию в составе КА, зависят от 
его целевой эффективности, надежности, массы, 
энергопотребления и т. д. Учитывая тот факт, что 
масса КА ограничена энергетическими возможно-
стями ракеты-носителя и полностью используется 
для реализации целевых задач с заданной эффек-
тивностью и надежностью, при проектных иссле-
дованиях ее используют в качестве эквивалента 
стоимости изготовления КА [1; 3]:

Сизг = Суд.и ∙ MКА.                      (5)

Значение удельного показателя Суд.и опре-
деляется на основании обработки статистических 
данных по КА – аналогам.

В результате получим функциональную за-
висимость стоимости затрат на проведение опыт-
но-конструкторских работ от массы КА:

СОКР = KОКР ∙ Суд.и ∙ MКА.                (6)

Полученная система уравнений позволя-
ет сформировать однокритериальную целевую 
функцию скалярного вида ЭКА, определяемую как 
отношение показателя целевой эффективности 
(МПН.об.) к показателю финансовых затрат на соз-
дание КА (СОКР):

(7)

С использованием предложенной проектной 
модели КА и выбранной однокритериальной це-
левой функции разработаны методики и проведе-
на оценка диапазонов эффективного применения 
базовой УКП для двух вариантов МПН:

•	 потребности МПН в ресурсах удовлетво-
ряются УКП с избытком (УКП-ИР);

•	 для удовлетворения потребностей МПН 
в ресурсах требуется доработка УКП (УКП-М).

В качестве базового КА разработки 
АО  «ИСС» для размещения новой полезной 
нагрузки рассмотрен геостационарный спут-
ник коммерческой связи, использующий УКП 
«Экспресс-1000» (табл. 1):

Таблица 1
Технические характеристики базового КА

№ 
п/п Характеристика Значение

1 Тип УКП Э-1000

2 Масса базового КА, кг 2771

3 Максимальная масса ПН, кг 1221

4 Максимальное энергопо-
требление ПН, Вт 3300

5 Коэффициент энергетиче-
ской эффективности, кг/Вт 0,073

доработки, так и с модернизацией, а также при-
ведены результаты исследования диапазона эф-
фективного применения существующей УКП 
разработки АО  «ИСС» для геостационарного 
спутника связи.

1. Проектная модель оценки 
эффективности КА с УКП

Для обобщенного анализа бюджеты ресур-
сов (массы и энергопотребления) КА модульного 
построения представим в следующем виде [1–4]:

(1)

где МКА и WКА – масса и энергопотребление КА; 
МПН и WПН – масса и энергопотребление МПН; 
МУКП и WУКП – масса и энергопотребление УКП.

При параметрическом анализе возможности 
размещения новой полезной нагрузки на УКП ре-
ализуется принцип максимального удовлетворе-
ния потребностей полезной нагрузки в ресурсах 
КА в виде обобщенной массы полезной нагрузки 
МПН.об. [1–4]:

(2)

где KW – средний коэффициент парциальных за-
трат массы КА на генерирование электроэнергии 
и сброса тепла, кг/Вт; αПН – коэффициент парци-
альных затрат ресурсов на обеспечение потребно-
стей полезной нагрузки.

В этом случае обобщенная масса полезной 
нагрузки МПН.об. может использоваться для фор-
мирования показателя целевой эффективности 
КА. Одновременно, при сравнительном анализе, 
может быть использован удельный обобщенный 
коэффициент парциальных затрат ресурсов КА на 
решение целевой задачи [1; 3; 10]:

(3)

где                         – коэффициент затрат массы КА
 

на полезную нагрузку.
Затраты на проведение опытно-конструк-

торских работ по разработке КА согласно проект-
ным методикам [1] в первом приближении счита-
ются пропорциональными затратам на изготовле-
ние КА (Сизг):

СОКР = KОКР ∙ Сизг .                      (4)
Значение коэффициента KОКР определяется 

новизной разрабатываемого КА и его составных 
частей, объемом наземной экспериментальной от-
работки КА и его составных частей (полезной на-
грузки, космической платформы).

Затраты на изготовление КА, как совокуп-
ность затрат на изготовление его составных ча-
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Продолжение таблицы 1

6 Обобщенная масса ПН 1462

7 Коэффициент обобщенной 
полезной нагрузки 0,527

8 Коэффициент затрат массы 
КА на ПН 0,441

9
Коэффициент парциальных 
затрат массы на энергообе-
спечение ПН

1,197

2. Методика оценки диапазона 
эффективного применения 
УКП-ИР

При проектировании нового КА на основе 
УКП-ИР, удовлетворяющей потребности новой 
МПН с избытком в ресурсах по массе и энергопо-
треблению, используются следующие уравнения 
для определения бюджета ресурсов КА (индекс 
«б» относится к базовому КА, а индекс «н» к но-
вому КА):

(8)

(9)

Применение УКП базового КА с избыточ-
ным ресурсом для ПН создает предпосылки для 
ускоренного создания КА с новой ПН, снижает 
финансовые затраты на его разработку, однако, од-
новременно снижает целевую эффективность КА 
(ЭКА) [1; 3].

Для оценки допустимого диапазона эффек-
тивного применения УКП-ИР для нового КА вве-
дем относительный (безразмерный) критерий (по-
лагая одинаковым значения Суд.и):

(10)

Решая совместно уравнения (2), (9) и (10), по-
лучим соотношение между экономическими и тех-
ническими показателями, обеспечивающими оцен-
ку диапазона эффективного применения УКП-ИР:

(11)

Результаты параметрических исследова-
ний с использованием предлагаемой методики 
по оценке диапазона эффективного применения 
УКП-ИР геостационарного спутника связи раз-
работки АО «ИСС» для размещения нового МПН 
приведены ниже.

Используя данные по базовому КА (      ) и по-
лагая                      , проведем оценку зависимостей 
между экономическими и техническими показате-
лями, заданных уравнением (11). Результаты оцен-
ки диапазона эффективного применения УКП-ИР 
базового КА для размещения нового МПН приве-
дены в табл. 2 и на рис. 1.

Таблица 2
Диапазон эффективного применения УКП-ИР

0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0

0,641 0,729 0,807 0,877 0,942 1,0

0,78 0,824 0,868 0,912 0,956 1,0

На рис. 1 выделена зона значений                                 , 

при которых допустимо применение УКП-ИР для 
заданных значений       (1а) и       (1б). Таким 

образом, создание КА с МПН, потребности кото-
рой в ресурсах удовлетворяются УКП с избытком 
(УКП-ИР), допустимо без снижения критерия эф-
фективности (δЭир ≥ 1) при удовлетворении огра-

ничений                      .
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Рис. 1. Зависимость экономических 

и технических показателей УКП-ИР:
а)           –         ;           –        . 
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3. Методика оценки 
диапазона эффективного 
применения УКП-М

При проектировании нового КА на основе 
УКП, требующей доработки (УКП-М) для удов-
летворения потребностей новой МПН в ресурсах 
(по массе и энергопотреблению), используются 
следующие уравнения для определения бюджета 
ресурсов КА (индекс «б» относится к базовому 
КА, а индекс «н» к новому):

(12)

где         и          – масса и энергопотребление по-
лезной нагрузки нового КА,              – масса базовой 
платформы.

После соответствующих преобразований 
получим следующее выражение для определения 
массы нового КА:

(13)

Для оценки допустимого диапазона эффек-
тивного применения УКП-М для нового КА вве-
дем относительный (безразмерный) критерий (по-
лагая одинаковым значения Суд.и):

(14)

Решая совместно уравнения (2), (10) и (13), 
получим соотношение между экономическими 
и техническими показателями, обеспечивающи-
ми оценку диапазона эффективного применения 
УКП-М:

(15)

Используя данные по базовому КА  
(                    ) и полагая                                     , определим 
соотношение между экономическими и техниче-
скими показателями, обеспечивающими оценку 
диапазона эффективного применения УКП-М со-
гласно формуле (15).

Результаты оценки диапазона эффективного 
применения УКП-М базового КА для размещения 
нового МПН приведены в табл. 3 и на рис. 2.
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Таблица 3
Диапазон эффективного применения УКП-М

1 1,2 1,4 1,6

1
1 1,127 1,254 1,381

1 1,065 1,116 1,158

1,2
1,017 1,144 1,271 1,398

0,983 1,049 1,101 1,144

1,4
1,035 1,162 1,289 1,416

0,966 1,033 1,086 1,130

1,6
1,052 1,179 1,306 1,433

0,951 1,018 1,072 1,116

На рис. 2 выделена зона значений                          , 

при которых допустимо применение УКП-М для 

заданных значений              (2а) и         (2б). 
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Рис. 2. Зависимость экономических 

и технических показателей УКП-ИР:
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Таким образом, создание КА с МПН, для 
удовлетворения потребностей которой в ресурсах 
требуется доработка УКП (УКП-М), допустимо 
без снижения критерия эффективности (δЭир ≥ 1), 
при удовлетворении ограничений                      .

Заключение

1. Сформулирована актуальная проблема вы-
бора типоразмера УКП разработки АО «ИСС» для 
геостационарных спутников связи и разработана 
проектная модель оценки эффективности КА с УКП.

б
ОКР

м
ОКРм

Э K
KK   

2. Разработана методика оценки эффектив-
ности применения УКП, обладающих избыточным 
ресурсом (по массе и энергопотреблению) для по-
лезной нагрузки (УКП-ИР).

3. Разработана методика оценки эффектив-
ности применения модернизированной УКП, по-
зволяющей обеспечить увеличенные потребности 
в ресурсах (по массе и энергопотреблению) для по-
лезной нагрузки (УКП-М).

4. С помощью разработанных методик про-
ведены оценки диапазона эффективного примене-
ния УКП разработки АО «ИСС», как без доработ-
ки (УКП-ИР), так и с модернизацией (УКП-М) для 
геостационарного спутника связи.
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RESEARCH OF THE RANGES OF EFFECTIVE APPLICATION 
OF UNIFIED SPACE PLATFORMS FOR GEOSTATIONARY 

COMMUNICATION SATELLITES

V. E. Chebotarev, I. I. Zimin, A. A. Vnukov
JSC «Academician M. F. Reshetnev» Information Satellite Systems»,

Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation

The topical problem of choosing the standard size of the unified space platform developed by the 
joint-stock company «Academician M. F. Reshetnev» Information Satellite Systems» for geosta-
tionary communication satellites has been formulated. Previously, the task of assessing the ef-
fectiveness of using the developed unified platforms for creating a new spacecraft was solved to 
a greater extent empirically, by generalizing the groundwork for existing developments and as-
sessing the possibility and feasibility of using the existing groundwork in the future (development 
continuity). However, a methodological basis for solving this kind of problem has not yet been 
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developed. As part of the study, a model for assessing the efficiency of a spacecraft based on a uni-
fied space platform was developed. A method for evaluating the effectiveness of the use of unified 
space platforms with an excess resource (in terms of mass and energy consumption) for the pay-
load and a method for evaluating the effectiveness of using a modernized unified space platform, 
which makes it possible to meet increased resource requirements (in terms of weight and energy 
consumption) for the payload, have been developed. With the help of the developed methods, the 
assessment of the range of effective use of a unified space platform for geostationary communica-
tion satellites developed by JSC ISS was carried out, both without revision and with the necessary 

modernization for a specific project (payload).

Keywords: geostationary communication satellite, spacecraft, space platform, payload, perfor-
mance indicator, efficiency assessment method.
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