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Функцию hψ(s(t, τ, Ω) в дальнейшем будем (Гла-
зов  Б.И., 2010) называть интегральной энтропией 
сигнала s(t, hs(t0), Is(t>t0)) – в отличие от дифферен-
циальной энтропии hр(t, х, у), зависящей от функции 
К. Шеннона ξр(...) и дифференциального распреде-
ления случайных величин р(х~τ, у~ν), а функцию  
ξψ(τ, ν)=(–|Ψ(τ, ν)|2logа|Ψ(τ, ν)|2) под знаком интегра-
лов  – энтропийной функцией неопределённости 
(ЭФН) сигналов, численно определяемой в двоичных 
(бит) или натуральных (нит) единицах измерения:
0≤(ξψ(τ, ν, а=2)≤1/еln2 бит,

0≤(ξψ(τ, ν, а=е)≤1/е нит.
Представление об общих свойствах ЭФН можно 

получить из анализа графиков ξψ(τ, ν) для идеаль-
ного гауссова процесса s(t) с гауссовой огибающей 
S(t), построенных О.И.  Ворониным (Воронин  О.И., 
2014) с математически строгим доказательством: ин-
тегральная энтропия такого процесса hψ(τ, ν)=1 нит, 
что и послужило основанием избрать нит информа-
ционной единицей измерения для всех возможных 
представлений ξψ(τ, ν) и hψ(τ, ν).
При этом обнаружилось, что поверхность ЭФН 

ξψ(τ, ν) имеет (рисунок 2) уникальный «провал» (гор-
ловину, жерло, ...), что дало повод  О.И.  Воронину 
(кандидатская диссертация О.И. Воронина 06.2015 г.) 
назвать в шутку визуализацию функции ξψ(τ, ν) «рю-

мочной ЭФН» по аналогии с «кнопочной КФН» как 
формой идеальной КФН. Глубина «провала» рав-
на высоте ξψ(τ, ν)≤1/е, а её нижняя, «донная» точка 
ξψ(0,0)=0. Крышка «провала» имеет эллиптическую 
форму с размерами, соответствующими границам 
различения сигналов в классической радиолокации, 
а его пространственная форма должна учитываться 
в  теории обнаружения и оптимального приёма сиг-
налов s(t, hs (t0), Is(t>t0).
Предложенная рационализация меры информа-

ционной неопределённостей знаний о сигналах с 
инновационным введением понятия ЭФН обеспе-
чивает возможность адекватных информационных 
оценок ситуаций не только в радиолокационной 
теории пространственного поиска, обнаружения 
(вхождения в  связь с объектами) и оптимального 
приёма сигналов s(t, hψ(s(t, τ, Ω)): основу ЭФН со-
ставляет комплексная огибающая S(t) любого про-
цесса  – переносчика динамической информации, 
являющаяся по существу математической моделью 
сообщения, модулирующего сигнал-переносчик 
информации. Поэтому ЭФН должна рассматри-
ваться как универсальная информационная мера 
процессов (Глазов Б.И., 2010) в любом приложении 
и дополнять общую аксиоматику рациональных 
информационных мер, применяемых в системной 
киберинформатике.

3. �Функции неопределённости 
типовых процессов/сигналов
Доступность и наглядность предлагаемых инфор-

мационных мер для практического применения по-
кажем на примерах решения задач анализа и опти-
мизации простых и сложных процессов/сигналов, 
типичных (Вудворд  Ф.М., 1953) для решения задач 
в воздушно-космической киберинформатике.

4. �Энтропийные функции 
неопределённости простых сигналов
Можно показать (Вудворд  Ф.М., 1953), что про-

стой радиолокационный сигнал s1(t, τ, ν) с единичной 
энергией и прямоугольной комплексной огибающей 
S1(t) длительностью Т в виде

S1(t)=(1/Т)1/2, |t|≤T/2; S1(t)=0, |t|>T/2
имеет КФН
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Если для визуализации такой ЭФН средствами 

Mathcad принять (Воронин О.И., 2014), например, что 
Т=10, то оцифрованный график её аппликативных се-
чений приобретёт вид, показанный на рисунке 3а.

рисунок 2. Энтропийная функция неопределённости  
ξΨ(τ, ν) с hΨ(...)=1 нит

ξΨ(τ, ν)

τ

ν

–0,5 0 0,5

–4
0

0
–2

2
4

0,4

0,3

0,2

0,1



100

а

б

а – ЭФН S1(t) с hψ(τ, ν)=1,846, ρτν=0;  
б – ЭФН S2(t, b=1) с hψ(τ, ν)=2,093, ρτν~1.
рисунок 3. Аппликативные сечения ЭФН комплексных 
огибающих S(t)

Показано, что интегральная энтропия анализи-
руемой S1(t, hψ(τ, ν))=1,846, коэффициент ρτν=0, 
а  наличие, форму и крутизну провала («рюмки») 
ЭФН можно представить численными значения-
ми ЭФН в центральной части её аппликационных 
сечений.

5. �Энтропийные функции 
неопределенности сложных 
сигналов с ЛЧМ
Сигнал s(t, τ, ν) с единичной энергией, длительно-

стью Т, линейной частотной модуляцией (ЛЧМ) и 
прямоугольной комплексной огибающей S2(t), пред-
ставляемый (Вудворд Ф.М., 1953) в виде

S2(t)=(1/Т)1/2exp[jbt2], |t|<T/2; S2(t)=0, |t|>T/2
имеет КФН
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Визуализация ЭФН при Т=10 и b=1 имеет вид на-
клонных аппликативных сечений ЭФН с коэффици-
ентом ρτν≈1 (рисунок 3б) и интегральную энтропию 
hψ(τ, ν)=2,093. Увеличение hψ(τ, ν) сигнала с S2(t) по 
сравнению с интегральной энтропией S1(t) нужно по-
нимать как меру усложнения S2(t) линейной частот-
ной модуляцией.

6. �Анализ и оптимизация функций 
неопределенности сигналов с ДЧМ
Сложные сигналы с дискретной частотной моду-

ляцией (ДЧМ) привлекают внимание разработчиков 
широким диапазоном свойств и потенциальных воз-
можностей, реализуемых в их оптимальных формах. 
Комплексную огибающую S3(t) сигнала с ДЧМ пред-
ставляют (Глазов Б.И., 1972; Глазов Б.И., 2010) в виде:

S3(t)=а0 Σ[1(t–ti-1)–1(t–ti)] exp j[ΔωNi(t–ti-1)], 
Ni⊂[1, L], Ni≠Nk, i≠k,
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где a0, ω0, φ0, L – амплитуда, несущая частота, на-
чальная фаза и число элементов на периоде Т=Lτ0 
сигнала; τ0=2π/Δω, Δω, NiΔω, ti=iτ0, – шаги квантова-
ния сигнала по времени и частоте, уровни квантова-
ния и моменты переключения частот.
Приняв для Re S3(t) следующие численные данные:
a0=1; τ0=0,1 с; L=7; {Ni}=(1, 7, 3, 5, 6, 4, 2),

рисунок 4. Структура Re S3(t) c ДЧМ при L=7 и{Ni}=(1, 7, 3, 5, 6, 4, 2)

РАЦИОНАЛИЗАЦИЯ ИНФОРМАЦИОННЫХ МЕР ПРОЦЕССОВ  
В ВОЗДУШНО-КОСМИЧЕСКОЙ КИБЕРИНФОРМАТИКЕ
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графически представим один период Re S3(t) в виде 
рисунка 4.
Обратим внимание, что изменения частоты сиг-

нала не сопровождаются изменениями его текущей 
фазы.

7. �Корреляционные функции  
сигналов с ДЧМ
Двухмерную корреляционную функцию Ψ(τ, ν)

комплексной огибающей S3(t) для рисунка 4 матема-
тически представляют в виде
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где |Ψ3(τ, ν)| и γ(τ, ν) – модуль и аргумент комплекс-
ной Ψ3(τ, ν).
Очевидно, что корреляционные КФН и ЭФН сиг-

налов S3(t) с ДЧМ приобретают форму, зависящую от 
модулирующей последовательности {Ni}. Например, 
аппликативные сечения КФН сигналов с ДЧМ, обра-
зованных «линейными» {Ni}=(7, 6, 5, 4, 3, 2, 1) или 
{Ni}=(1, 2, 3, 4, 5, 6, 7), несимметричны относитель-
но координатных τ, ν-осей и по форме представления 
аналогичны КФН сигналов с ЛЧМ (см. рисунок 3б), 
а коэффициент ρτν корреляционной зависимости по-
грешностей оценивания τ и ν на их основе отличен от 
нуля. Нецелесообразность использования таких мо-
дулирующих последовательностей в энергетически 
скрытной радиолокации обусловливает необходи-
мость поиска рациональных {Ni} для сигналов S3(t) 
с ДЧМ.

а – Ψ(τ, ν);  
б – КФН |Ψ(τ, ν)|2.
рисунок 5. КФН сигнала S3(t) с ДЧМ и псевдочётной 
{Ni}=(1, 7, 3, 5, 6, 4, 2)

а – ЭФН с hψ(τ, ν)=4,16;  
б – аппликативные сечения ЭФН, ρτν=0.
рисунок 6. ЭФН сигнала S3(t) с ДЧМ и псевдочётной 
{Ni}=(1, 7, 3, 5, 6, 4, 2)
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8. �Оптимизация функций 
неопределённости сигналов с ДЧМ
Как показано в (Глазов  Б.И., 1972), для ликвида-

ции корреляционной зависимости (ρτν→0) между по-
грешностями совместных τ, ν-оценок необходимо и 
достаточно так изменить порядок перебора {Nm}ча-
стот в сигнале S3(t), чтобы модулирующая последо-
вательность {Ni} удовлетворяла критерию оптималь-
ности ρτν=0. Решение такой оптимизационной задачи 
позволило определить следующее необходимое кри-
териальное требование к свойствам {Ni}:

.)1( 25,0 2

1
LLNm

L

m
m 



 

Анализ критериальных условий (ρτν=0) оптимально-
сти последовательностей {Ni} позволил выявить из их 
общего числа, равного L!, например, только 184 опти-
мальных при 7! =5040 и 173000 оптимальных среди 
всех 15-ти элементных{Ni}. Последовательности {Ni}, 
соответствующие критерию оптимальности ρτν=0 в 
(Глазов  Б.И., 1972), были названы псевдочётными 
(ПЧ), т.к., не являясь чётными функциями, они обе-
спечивали оптимальную форму |Ψ(τ, ν)|2, характерную 
для чётных модулирующих функций. Например, од-
ной из 184 оптимальных семиэлементных псевдочёт-
ных последовательностей оказалась {Ni}=(1, 7, 3, 5, 6, 
4, 2), образовавшая псевдочётный сигнал S3(t) с Ψ(τ, ν) 
и КФН, приведенных на рисунках 5а, 5б соответствен-
но. Из сравнения ЭФН с разными ПЧ S3(t) следует, что 
оптимизация {Ni} в сигналах с ДЧМ обеспечивает от-
носительную равномерность распределения «остат-
ков» корреляционных функций над t, ν-плоскостью, 
оптимизируя её главные центральные значения.
ЭФН (рисунки 6а, 6б) такого S3(t) и её оцифрованные 

аппликативные сечения дают представление о форме и 
окрестностях «провала» в центре графика с ρτν=0, ха-
рактерных для ЭФН рациональных сигналов с ДЧМ.
Применение дополнительных критериев оптималь-

ности, например на основе пожеланий Ф. Вудворда, 
к «пьедесталу» идеальной КФН образует содержа-
ние других оптимизационных задач.

заключение
Представленный выше подход к рационализации 

информационной ёмкости/энтропии процессов и оп-
тимизации свойств радиолокационных сигналов по-
тенциально расширяет возможности исследования и 
обеспечения условий управляемости/наблюдаемости 
распределённых объектов (Клюшников  В.Ю., Ско-
белев  П.О., 2015; Занин  К.А., 2015; Евграфов  А.Е., 
Поль В.Г., 2015) в составе сложных информационно-
кибернетических систем воздушно-космического ба-
зирования. Можно ожидать, что и синтез оптималь-
ных приёмников сигналов с ПЧ {Ni} с учётом свойств 
их энтропийных функций неопределённости обнару-
жит новые возможности радиолокации в приложени-
ях к воздушно-космической киберинформатике.
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Статья посвящена исследованию пороговых 
режимов взаимодействия лазерного излучения (ЛИ) 
среднего инфракрасного (ИК) диапазона  
с InSb-матричным фотоприёмником (МФП). 
Приведены результаты теоретических 
и экспериментальных исследований воздействия 
импульсного ЛИ на монокристалл InSb,  
а также на InSb МФП. Показано, что  
деградация поверхности InSb МФП может 
наступать при воздействии на него ЛИ 
с плотностью энергии ниже порогового значения, 
вызывающего плавление антимонида индия.
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антимонид индия;  
лазерное излучение;  
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The present article considers  
the threshold modes of interaction  
of mid infrared laser radiation  
with InSb matrix photodetector.  
Theoretical and experimental researches  
of interaction of mid infrared laser  
radiation with InSb matrix photodetector  
are given. It is shown, that surface  
degradation of InSb matrix photodetector  
can occur under the influence of laser  
radiation of lower than critical modes  
due to melting of indium antimonide.
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laser radiation;  
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введение
В настоящее время отмечается довольно интенсив-

ное использование лазерных технологий при реше-
нии задач освоения околоземного пространства. Так, 
к примеру, лазеры используются в системах дистан-
ционного зондирования Земли и мониторинга око-
лоземного космического пространства, создана сеть 
специальных лазерных станций, входящих в между-
народную систему International Laser Ranging Service 
(ILRS) по контролю орбит околоземных космических 
аппаратов (Асанов С.В. и др., 2014). Активно рассма-
триваются перспективные космические системы на-
блюдения (Клименко Н.Н., Назаров А.Е., 2015).
Мощность лазеров, используемых в данных си-

стемах, находится в диапазоне от единиц ватт до не-
скольких киловатт. Применение для указанных целей 
мощных лазеров в ряде случаев может приводить к 
попаданию в поле их излучения космических аппа-
ратов, осуществляющих мониторинг поверхности 
Земли и оснащенных оптико-электронной аппарату-
рой. Опасность таких ситуаций заключается в том, 
что ЛИ, падающее на входную апертуру оптико-элек-
тронной системы (ОЭС), фокусируется в плоскости 
МФП, наиболее уязвимого к такому воздействию. 
Результатом подобного воздействия может явить-
ся помеха (интенсивная засветка всей МФП или ее 
части), нарушающая получаемое изображение, а в 
более критических случаях, при высокой плотности 
мощности ЛИ, – обратимое или необратимое нару-
шение чувствительности МФП, снижающее эффек-
тивность использования ОЭС (Сахаров М.В., Астра-
ускас Й.И., 2014).
Вопросам влияния ЛИ на функционирование МФП 

различных типов и диапазонов посвящен ряд работ, 
в которых приводятся в основном результаты экспе-
риментальных исследований, позволяющие опреде-
лить пороговые значения параметров ЛИ и выявить 
отдельные закономерности реакции МФП на воздей-
ствие. Актуальность данных исследований обуслов-
лена широким применением InSb МФП в ОЭС кос-
мических аппаратов, используемых для мониторинга 
поверхности Земли, в частности для обнаружения и 
локализации пожаров в среднем инфракрасном диа-
пазоне спектра. Следует также заметить, что натур-
ные испытания МФП на оптическую стойкость ха-
рактеризуются существенными затратами в связи с 
высокой стоимостью образцов МФП. Создание адек-
ватной имитационной модели позволит значительно 
снизить данные затраты.
Настоящая работа посвящена имитационному мо-

делированию воздействия интенсивного ЛИ на InSb 
МФП, вызывающего термические эффекты в его 
структуре, с целью прогнозирования последствий 
такого воздействия.

1. �Модель воздействия лазерного 
излучения на InSb-матричный 
фотоприёмник
Математическому моделированию взаимодействия 

ЛИ с полупроводниковыми фоточувствительными 
материалами посвящен ряд работ, основывающихся, 
как правило, на решении различного вида уравне-
ний теплопроводности (Средин  В.Г., Сахаров  М.В., 
2011; Суханов Я.А., Сахаров М.В., Дяченко И.В. и др., 
2004). Известные модели описывают возникновение 
и эволюцию температурного поля на облучаемой по-
верхности и в объеме материала, что позволяет су-
дить о  протекающих в нем физических процессах 
и  изменениях оптических, теплофизических, элек-
трофизических и других характеристик.
Разработанная тепловая модель, представленная 

в настоящей статье, позволяет на основе анали-
за нестационарной пространственной структуры 
температурного поля прогнозировать последствия 
воздействия ЛИ на чувствительный элемент (ЧЭ) ги-
бридного InSb МФП.
В модели учтены параметры воздействующего из-

лучения, топология МФП, наличие кремниевой под-
ложки (рисунок 1), а также температурные зависи-
мости теплофизических и оптических характеристик 
материалов МФП.

рисунок 1. Структура InSb-матричного фотоприёмника

В модели введены следующие ограничения и до- 
пущения:

-- вещество мишени (МФП) изотропное в преде-
лах каждого слоя, т.е. его свойства не зависят от 
направления;

-- пучок ЛИ, воздействующего на МФП, частично 
накрывает его площадь, падает нормально к по-
верхности, при этом распределение введенной 
в МФП энергии по профилю пучка известное, 
а распределение искомого температурного поля 
является функцией и продольной, и поперечных 
координат;

ОЦЕНКА УСЛОВИЙ ВОЗНИКНОВЕНИЯ НЕОБРАТИМЫХ ПОСЛЕДСТВИЙ ВОЗДЕЙСТВИЯ ИМПУЛЬСНОГО 
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-- длительность, временная форма импульса и дли-
на волны ЛИ известны;

-- до воздействия МФП нагрет равномерно, не на-
гружен механически;

-- температура каждого слоя каждого ЧЭ МФП 
в поперечных направлениях постоянна;

-- задняя стенка охлаждается и имеет постоянную 
температуру.

В условиях принятых допущений неоднородный, 
нестационарный нагрев МФП (возникновение поля 
температуры), распространение температуры во вну-
тренние области МФП и в поперечном направлении 
(эволюция температурного поля) описываются урав-
нением теплопроводности:
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где r(z,  T) − плотность материала в слое, находя-
щемся на глубине z от поверхности МФП, при тем-
пературе T, г/см3;

C(z,  T)  – удельная теплоёмкость материала 
в слое, находящемся на глубине z от поверхности 
МФП, при температуре T, Дж/г·K;

λ(z,  T)  – теплопроводность материала в слое, 
находящемся на глубине z от поверхности МФП, при 
температуре T, Вт/см·K;

T (x, y, z, t) − температура слоя ЧЭ с координата-
ми (x, y), находящегося на глубине z от поверхности 
МФП толщиной d, в момент времени t, К;

Q(x, y, z, t)  – объёмный тепловой источник, 
описывающий выделение тепла при поглощении ЛИ 
в слое ЧЭ с координатами (x, y), находящегося на глу-
бине z от поверхности МФП, Вт/см3:
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где R(T) − коэффициент отражения ЛИ от поверх-

ности МФП;
α(z, T) − коэффициент поглощения ЛИ в слое 

МФП, находящемся на глубине z, см–1;
q(x, y, t)=Ju(x, y)·f(t) − пространственно-времен-

ная функция распределения плотности мощности 
ЛИ, подведенной к поверхности ЧЭ с координатами 
(x, y), Вт/см2;

Ju(x, y) − пространственное распределение плот- 
ности энергии, подведённой к поверхности ЧЭ МФП, 
Дж/см2;

f(t) − функция распределения плотности энер-
гии ЛИ во времени, с-1.
Уравнение (1) дополняется начальными и гранич-

ными условиями:
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где x max и y max – линейные размеры МФП, на 
границах ЧЭ и их слоёв определяемые условием иде-
ального теплового контакта:
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а на внешней стороне ЧЭ МФП   определяемые 
соотношением
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где ε  – коэффициент черноты; σ  – постоянная 
Стефана – Больцмана.
При этом полагается, что на тыльной стороне 

ЧЭ МФП поддерживается постоянная температура 
Tохл=T0.
Решение уравнения (1) проводилось численно ме-

тодом конечных разностей. При этом температура 
l-го слоя (i, j) ЧЭ в следующий k+1 момент времени 
выражалась через его температуру, температуру со-
седних l–1 и l+1 слоёв и соседних i–1, i+1, j–1, j+1 
чувствительных элементов и количество подведен-
ной к нему энергии в текущий k момент времени:
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числа Куранта для соответствующих координат, 
очень важные для анализа устойчивости разностной 

схемы, .
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Критерий устойчивости расчетов по данной модели
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Аналитический вид температурных зависимостей 
теплофизических характеристик антимонида индия 
и кремния, используемых в разработанной тепловой 
модели, получен на основе регрессионной аппрок-
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а – одним импульсом несфокусированного ЛИ;  
б – пятью импульсами несфокусированного ЛИ;  
в – десятью импульсами несфокусированного ЛИ;  
г – одним импульсом сфокусированного ЛИ;  
д – пятью импульсами сфокусированного ЛИ;  
е – десятью импульсами сфокусированного ЛИ.
рисунок 2. Фотографии поверхности монокристалла InSb, полученные с помощью микроскопа, после импульсного 
облучения
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симации справочных данных (Блистанов А.А., Бон-
даренко  В.С., Чкалова  В.В. и др., 1982; Стрельчен-
ко С.С., Лебедев В.В., 1984).
Калибровка модели проведена с использованием 

результатов экспериментальных исследований воз-
действия импульсного ЛИ с длиной волны 2,94 мкм 
и длительностью импульса 200  мкс на монокри-
сталл InSb марки ИСЭ–1В ТУ-48-4-292-85 толщи-
ной 400 мкм, а также на гибридное InSb-матричное 
фотоприемное устройство смотрящего типа формата 
256×256 ЧЭ (таблица 1).

таблица 1 – Основные характеристики InSb МФП

характеристика значение

размерность матрицы ЧЭ, пиксель 256×256
размер пикселя, мкм 30×30
шаг пикселей, мкм 35

толщина базы InSb, мкм 25
рабочая температура МФП, К 80
температура плавления InSb, К 798±0,3

коэффициент отражения  
просветляющего покрытия, % 5

толщина кремниевой подложки, мкм 400
температура плавления кремния, К 1685±2

МФП и мультиплексор изготавливались раздельно, 
а электрическая и механическая связь осуществля-
лась при помощи индиевых микростолбиков.
Фотографии поверхности монокристалла InSb мар-

ки ИСЭ–1ВТУ-48-4-292-85, полученные с помощью 
микроскопа, после несфокусированного импульсно-
го воздействия ЛИ (диаметр пятна D1=10–3 м, плот-
ность энергии Ju=3 Дж/см2, длительность импульса 
τu=0,2 мс, начальная температура образца Т0=300 К) 
и сфокусированного (диаметр пятна D2=0,5×10–3  м, 
плотность энергии Ju=12 Дж/см2, длительность им-
пульса τu=0,2  мс, началь ная температура образца 
Т0=300 К) приведены на рисунке 2.
Изменение морфологии монокристалла InSb до и 

после воздействия импульсами несфокусированного 
ЛИ (рисунок 2а–в) выражено в появлении на поверх-
ности шероховатого слоя в круговом контуре облуче-
ния. Наблюдаемая деструкция поверхности обуслов-
лена, предположительно, декомпозицией исходного 
материала и образованием неравномерных дислока-
ций легкоплавкого индия после испарения сурьмы, 
которая является более летучим компонентом соеди-
нения InSb.
Сравнительная характеристика теплофизических 

параметров индия и сурьмы представлена в табли-
це 2 (Стрельченко С.С., Лебедев В.В., 1984). Подоб-
ные результаты экспериментальных исследований 
получены ранее другими авторами при воздействии 
на образец InSb импульсным излучением рубинового 
лазера (Гнатюк В.А., Городниченко Е.С., 2003).

таблица 2  – Сравнительная характеристика параметров 
индия и сурьмы

параметр индий сурьма
температура плавления, К 429,8 903,9
температура кипения, К 2297,0 1898,0

теплота плавления, Дж/моль 3265,1 20427,7
теплота сублимации, кДж/моль 235,5 206,0

Изменение морфологии монокристалла InSb до 
и после воздействия импульсами сфокусированно-
го ЛИ (рисунок 2г–е) выражено в появлении на по-
верхности кратеров с гладким дном и характерными 
участками выброса расплавленного материала на 
краях. Наблюдаемая деструкция поверхности обу-
словлена нагревом приповерхностного слоя материа-
ла опытного образца до температуры, превышающей 
температуру плавления InSb.
Для автоматизации расчётов на основании тепло-

вой модели разработано программное обеспечение 
на языке программирования высокого уровня C#. 
Графики зависимости температуры ЧЭ InSb МФП от 
времени воздействия импульса ЛИ, полученные по 
результатам расчётов, показаны на рисунках 3, 4.

а

б

а – плотность энергии Ju=3,0 Дж/см2;  
б – плотность энергии Ju=12,0 Дж/см2.
рисунок 3. Графики зависимости температуры на поверх-
ности монокристалла от времени воздействия импульса 
ЛИ длительностью 0,2  мс при начальной температуре 
опытного образца Т0=300 К
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Анализ результатов расчётов (рисунок 3а) по-
казывает, что появление деструкции поверхности 
опытного образца в виде образования шероховатого 
слоя в круговом контуре облучения произошло при 
температуре порядка 780 К, близкой к температуре 
плавления антимонида индия (798 К), т.е. до дости-
жения приповерхностным слоем InSb температуры 
плавления.
Анализ результатов расчётов (рисунок 3б) показы-

вает, что появление деструкции поверхности опыт-
ного образца в виде образования кратеров с гладким 
дном и характерными участками выброса расплав-
ленного материала на краях произошло в условиях, 
когда температура плавления была достигнута за 
время ~20 мкс и в последующие 180 мкс воздействия 
в приповерхностном слое InSb имело место превы-
шение температуры плавления.

а

б

а – плотность энергии Ju=5,9 Дж/см2;  
б – плотность энергии Ju=36,0 Дж/см2.
рисунок 4. Графики зависимости температуры на поверх-
ности фоточувствительного слоя InSb МФП от времени 
воздействия импульса ЛИ длительностью 0,2 мс при на-
чальной температуре опытного образца Т0=80 К

Анализ результатов расчётов (рисунок 4а) показы-
вает, что появление деструкции поверхности InSb 
МФП, аналогичной деструкции поверхности опыт-
ного образца (рисунок 3а) в виде образования ше-
роховатого слоя в круговом контуре облучения, воз-
можно при воздействии ЛИ с плотностью энергии 
порядка 5,9 Дж/см2.
Анализ результатов расчётов (рисунок 4б) показы-

вает, что появление деструкции поверхности InSb 
МФП, аналогичной деструкции поверхности опыт-
ного образца (рисунок 3б) в виде образования крате-
ров с гладким дном и характерными участками вы-
броса расплавленного материала на краях, возможно 
при воздействии ЛИ с плотностью энергии порядка 
36 Дж/см2.
Необходимо отметить, что наблюдаемая ранее де-

струкция поверхности (рисунки 3а–в) как следствие 
декомпозиции исходного материала с образованием 
неравномерных дислокаций легкоплавкого индия по-
сле испарения сурьмы возникает и при допороговом 
режиме облучения, когда конечная температура по-
верхностного монокристалла InSb значительно ниже 
температуры плавления. Результаты расчётов с ис-
пользованием предложенной модели и эксперимен-
тальных исследований возникновения допороговых 
необратимых последствий на поверхности InSb по-
казаны на рисунке 5.
Анализ результатов расчётов показывает, что по-

явление допороговых необратимых последствий на 
поверхности InSb МФП, аналогичных допороговым 
необратимым последствиям на поверхности опытно-
го образца (рисунок 5б) в виде образования шерохо-
ватого слоя в круговом контуре облучения, возможно 
при воздействии ЛИ с плотностью энергии порядка 
4,2 Дж/см2. Данное значение на 29% ниже плотно-
сти энергии ЛИ, вызывающего пороговые (близкие 
к температуре плавления) необратимые последствия 
на поверхности InSb МФП.
Оценка адекватности разработанной модели по-

казала удовлетворительную сходимость результатов 
имитационного моделирования и экспериментов. 
Установлено, что в температурных условиях, не пре-
вышающих температуру плавления антимонида ин-
дия, возможно появление необратимых изменений 
в виде шероховатости поверхности в круговом кон-
туре облучения вследствие декомпозиции исходного 
материала и образования неравномерных дислока-
ций индия после испарения сурьмы.
С учётом того, что коэффициент отражения индия 

в широком диапазоне длин волн может достигать 
значения 97,5% (Вейс  А.Н., Нащекин  А.В., 2003), 
его избыток на поверхности материала ЧЭ приведёт 
к  существенному снижению обнаружительной спо-
собности ОЭС в целом.

ОЦЕНКА УСЛОВИЙ ВОЗНИКНОВЕНИЯ НЕОБРАТИМЫХ ПОСЛЕДСТВИЙ ВОЗДЕЙСТВИЯ ИМПУЛЬСНОГО 
ЛАЗЕРНОГО ИЗЛУЧЕНИЯ СРЕДНЕГО ИНФРАКРАСНОГО ДИАПАЗОНА НА INSB-МАТРИЧНЫЙ ФОТОПРИЁМНИК
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заключение
В статье проведена оценка условий возникновения 

необратимых последствий воздействия импульсного 
лазерного излучения на InSb-матричный фотоприём-
ник на основе разработанной тепловой модели, отка-
либрованной с использованием результатов экспери-
ментальных исследований воздействия импульсного 
ЛИ с длиной волны 2,94 мкм и длительностью им-
пульса 200 мкс на опытный образец антимонида 
индия марки ИСЭ–1В ТУ-48-4-292-85 толщиной 
400 мкм, а также на гибридное InSb-матричное фо-
топриёмное устройство смотрящего типа. Разрабо-
танная тепловая модель позволяет прогнозировать 
результаты воздействия интенсивного лазерного из-

лучения на InSb МФП при условиях как полного, так 
и частичного накрытия фоточувствительной струк-
туры излучением и при произвольных характеристи-
ках лазерного излучения.
Дальнейшее совершенствование модели требует 

дополнительных исследований для определения про-
центного содержания избыточного индия, образую-
щегося на поверхности фоточувствительного мате-
риала под воздействием ЛИ в конкретных режимах, 
для проведения более точной оценки вклада обще-
го повышения коэффициента отражения материала 
в снижение обнаружительной способности ОЭС.
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а – график зависимости температуры от времени воздей-
ствия импульса ЛИ; б  – фотография поверхности моно-
кристалла InSb, полученная с помощью микроскопа, по-
сле импульсного воздействия ЛИ.
рисунок 5. Результаты расчётов и экспериментальных 
исследований возникновения допороговых необратимых 
последствий на поверхности InSb, после воздействия им-
пульсом ЛИ с длительностью 0,2 мс, плотностью энергии 
Ju=2 Дж/см2, начальной температуре монокристалла InSb 
Т0=300 К
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ПРИКЛАДНОЕ ПРИМЕНЕНИЕ 
ИНТЕРВАЛЬНОГО МЕТОДА  
ВЗРЫВОВ ДЛЯ ПОИСКА 
ОПТИМАЛЬНОГО  
ПРОГРАММНОГО УПРАВЛЕНИЯ 
СОЛНЕЧНЫМ ПАРУСОМ

APPLICATION  
OF INTERVAL METHOD  
OF EXPLOSIONS  
FOR SEARCH OF OPTIMAL  
OPEN‑LOOP CONTROL  
OF THE SOLAR SAIL

А.В. Пантелеев1, 
профессор, 
доктор физико-
математических наук, 
avpanteleev@inbox.ru;
A.V. Panteleyev

В.Н. Пановский1, 
аспирант,  
panovskiy.v@yandex.ru;
V.N. Panovskiy

В работе предложен алгоритм поиска 
оптимального программного управления 
нелинейными непрерывными  
детерминированными  
динамическими системами.  
Требуемое управление предлагается  
искать в трёх классах функций:  
кусочно-постоянных, кусочно-линейных  
и в виде разложения по системе 
ортонормированных базисных функций.  
Для решения задач параметрической  
оптимизации применяется интервальный  
метод взрывов. С помощью  
предложенного подхода решена  
модельная задача управления  
солнечным парусом.

Ключевые слова:  
оптимизация;  
интервальный анализ;  
эвристический алгоритм;  
оптимальное управление;  
солнечный парус.

An algorithm for the solution  
of optimal open-loop control of nonlinear  
continuous deterministic  
dynamic systems is proposed  
in the article. The required  
control is suggested to search  
in three classes of functional  
relations: piecewise-constant,  
piecewise-linear and  
by orthogonal basis expansion.  
For parametric optimization  
task solution the interval method  
of explosions is used.  
The proposed approach is used  
to solve test problem  
of the solar sail control.

Key words:  
optimization;  
interval analysis;  
heuristic algorithm;  
optimal control;  
solar sail.
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введение
Задачи глобальной оптимизации возникают в ходе 

проектирования конструкций самолётов, вертолётов, 
космических аппаратов, когда появляется необходи-
мость оптимизации характерных параметров (вес, 
дальность полёта, расход топлива и т.д.) (Матве-
ев Ю.А., Ламзин В.А., Ламзин В.В., 2015). Существу-
ющие численные методы используют разнообразные 
подходы, но их применение связано с большими вы-
числительными затратами, излишними требования-
ми к постановке задачи, трудностями в достижении 
сходимости метода. Применение метаэвристических 
алгоритмов глобальной оптимизации при решении 
разнообразных прикладных задач позволяет полу-
чать приемлемые с практической точки зрения ре-
зультаты (Пантелеев  А.В., Метлицкая  Д.В., 2011; 
Пантелеев А.В. и др., 2013).
В качестве математического аппарата, определя-

ющего предлагаемые в работе алгоритмы, исполь-
зуется интервальный анализ (Jaulin  L., Kieffer  M., 
Didrit O., Walter E., 2001; Moore R.E., 1966). Суще-
ствующие интервальные методы оптимизации мож-
но разделить на методы безусловной оптимизации 
(алгоритмы Мура – Скелбоу, Ичиды – Фуджи, Дюс-
селя, интервальный алгоритм «имитации отжига», 
метод случайного интервального дробления и др. 
(Ratschek H., Rokne J., 1988; Shary S.P., 2008)) и ус-
ловной оптимизации (методы Хансена, Мура и др. 
(Пановский В.Н., 2014; Hansen E., 2004; Moore R.E., 
1966)).
В настоящее время большое внимание уделяется 

решению задач полёта к другим планетам Солнечной 
системы. В связи с этим становится актуальной раз-
работка алгоритмов управления космическими аппа-
ратами, например с солнечным парусом, которые мо-
гут участвовать в реализации межпланетных миссий 
(Иванюхин А.В., Петухов В.Г., 2015; Казмерчук П.В., 
Малышев  В.В., Усачов  В.Е., 2007; McInnes  C.R., 
Hughes G.W., 2003; Hughes G.W. et al., 2006; Wang Y., 
Zhu M., Wei Y., 2012). Современные способы разра-
ботки алгоритма управления используют различные 
подходы: от комбинированного применения методов 
линеаризации и симплекс-метода (Казмерчук  П.В., 
Малышев В.В., Усачов В.Е., 2007) до применения чис-
ленных оптимизационных процедур (McInnes  C.R., 
Hughes G.W., 2003; Hughes G.W. et al., 2006; Wang Y., 
Zhu M., Wei Y., 2012).
В данной работе предложена численная процедура 

применения метаэвристического интервального алго-
ритма оптимизации (интервального метода взрывов 
(Пановский В.Н., 2014)) для решения задачи поиска 
оптимального программного управления нелинейны-
ми непрерывными детерминированными системами. 
Искомое управление ищется в классе кусочно-посто-

янных и кусочно-линейных функций, а также в виде 
разложения по полной системе ортонормированных 
базисных функций. Эффективность предложенного 
подхода демонстрируется на примере задачи управле-
ния солнечным парусом при реализации межпланет-
ной миссии, которая заключается в переходе с орбиты 
Земли на орбиту Меркурия за минимальное время.

1. Постановка задачи
Поведение модели объекта управления описывает-

ся дифференциальным уравнением
)),( ),( ,()( tutxtftx   	 (1)

где t∈T=[t0; t1] – непрерывное время; x∈Rn – вектор 
состояния системы; u∈[U]∈Rq – вектор управления; 
[U]=[U1]×…×[Uq]  – множество допустимых значе-
ний управления, представляющее собой параллело-
топ (Jaulin L., Kieffer M., Didrit O., Walter E., 2001);  
f(t, x, u)=(f1(t, x, u),…,fn(t, x, u))T – непрерывная век-
тор-функция. Здесь ]][ ;][[][ iii UUU     – интервал, 
определяемый ][ iU   и ][ iU   – левой и правой границами 
соответственно.
Начальное состояние задано и равно
x(t0) = x0.	 (2)
В момент окончания функционирования системы t1 

должны выполняться условия
Γi(t1, x(t1) = 0,i =1,...,l,	 (3)
где 0 ≤ l ≤ n+1, функции Γi(t1, x)  – непрерыв-

но дифференцируемые; система векторов 
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независима: ∀(t1, x)∈Rn+1.
При управлении используется информация только 

о времени t (применяется программное управление).
Множество допустимых процессов D(t0, x0) опре-

деляется как множество троек d=(t1, x(.), u(.)), вклю-
чающих момент окончания функционирования си-
стемы t1, кусочно-дифференцируемую траекторию 
x(.) и кусочно-непрерывное управление u(.), где 
u(t)∈[U],∀t∈T, удовлетворяющих уравнению состо-
яния (1), условиям (2) и (3).
На множестве допустимых процессов D(t0, x0) 

определен функционал качества управления

)),(,())( ),(,()( 11
0

1

0

txtFdttutxtfdI
t

t

   	 (4)

где f  0(t, x, u), F(t1, x)  – заданные непрерывные 
функции. Для учёта конечных условий (3) к терми-
нальному члену функционала (4) могут быть добав-
лены штрафные функции, характеризующие степень 
их невыполнения.
Требуется найти тройку d*=(t1

*, x*(.), u*(.))∈ D(t0, x0), 
на которой достигается минимальное значение функ-
ционала (4) на множестве допустимых процессов.



112

Для решения поставленной задачи предлагается за-
дать структуру управления в параметрическим виде, 
учитывающем ограничения на управление, и, таким 
образом, свести задачу к конечномерной. Получаемое 
в результате управление является субоптимальным.

2. Стратегия поиска управления
Будем предполагать, что компоненты управления 

u(t)=(u1(t),…,uq(t))T ищутся в одной из следующих 
интервальных форм:

-- кусочно-постоянное интервальное управление 
(рисунок 1а). Для управления такого типа необхо-
димо задать значения функций ui(t), i=1,…,q в N 
моментах времени ,1,...,0 ,τ 01

0 


 Njj
N

tttj   

т.е. управлению можно однозначно сопоставить 
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интервальное управление будет находиться по 
формуле
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-- кусочно-линейное интервальное управление 
(рисунок 1б). Для управления такого типа не-
обходимо задать дополнительное значение 
управления на последнем временном интерва-

ле, поэтому интервальный вектор, который ста-
вится в соответствие управлению, имеет вид 
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соответствующее интервальное управление бу-
дет находиться по формуле
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i=1,...,q, j=0,...,N–1;
-- в виде разложения по системам ортонормирован-
ных базисных функций (например, полиномов 
Лежандра). Для управления такого типа необхо-
димо задать коэффициенты разложения функций
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где A
j

j t 0)}(φ{     – система ортонормированных 
базисных функций Лежандра (Пантелеев  А.В., 
Рыбаков  К.А., 2010); A  – масштаб усечения, 
определяющий количество базисных функций. 
Таким образом, интервальный вектор, который 
ставится в соответствие управлению, имеет вид   
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вующее интервальное управление будет нахо-
диться по формуле

рисунок 1. Замена кусочно-непрерывного управления интервальным кусочно-постоянным и кусочно-линейным
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Utsat   – фун-

кция насыщения.
Для решения задачи поиска наилучшего вектора 

[a] и, как следствие, соответствующего ему управ-
ления применяется интервальный метод взрывов 
(Пановский В.Н., 2014). Вследствие того, что данный 
алгоритм используется для оптимизации функций, 
требуется определить правило, ставящее в соответ-
ствие интервальному вектору коэффициентов [a] 
значение функционала (4). Зададим правило следу-
ющим образом:

-- по вектору [a] в соответствии с выбранным ти-
пом представления управления найти вид управ-
ления [u](t);

-- найти решение [x](t) уравнения модели (1) 
с управлением [u](t), начальным состоянием (2) 
на промежутке времени T;

-- вычислить значение функционала (4), величина 
которого ставится в соответствие вектору [a].

Таким образом, интервальному вектору [a] соот-
ветствует интервальное управление, используемое 
в процессе интегрирования уравнений модели объ-
екта (1) с начальными условиями (2). При подсчёте 
правых частей уравнения (1) применяются прави-
ла интервальной арифметики (Jaulin  L., Kieffer  M., 
Didrit  O., Walter  E., 2001). В  результате находится 
интервальное значение критерия (4).

3. �Постановка задачи  
интервальной  
ε-минимизации
Основной идеей интервального анализа является 

окружение вещественных чисел интервалами, а ве-
щественных векторов  – интервальными векторами 
(параллелотопами) (Jaulin  L., Kieffer  M., Didrit  O., 
Walter E., 2001). Для обозначения интервала исполь-
зуются строчные латинские буквы, заключенные в 
квадратные скобки ([a], [b], [c],…), или привычное 
представление ([al; au], [bl; bu], [cl; cu],…), где указы-
ваются нижняя и верхняя границы интервала. Для за-
дания параллелотопа применяется то же обозначение 
с полужирным начертанием букв ([a], [b], [c],…) или, 
как прямое произведение интервалов.
Для произвольного интервала [x] определены:
-- нижняя граница };ξζ],[ζ|},{Rξsup{])([][  xxlbx   

};ξζ],[ζ|},{Rξsup{])([][  xxlbx  

-- верхняя граница };ζξ],[ζ|},{Rξinf{])([][  xxubx   

};ζξ],[ζ|},{Rξinf{])([][  xxubx  

-- ширина непустого интервала ;][][])([ω xxx   
-- средняя точка ограниченного и непустого интер-
вала .2/)][][(])([ xxxmid   

Те же параметры определены и для параллелото-
пов: нижняя, верхняя границы и средняя точка ста-
новятся векторами, ширина же рассчитывается как 
максимум из значений ширины всех образующих па-
раллелотоп компонентов.
Интервальной оболочкой множества X⊂Rn называ-

ется параллелотоп с наименьшей шириной, который 
содержит X (Jaulin L., Kieffer M., Didrit O., Walter E., 
2001). Если множество X берётся в квадратные скоб-
ки, это значит, что рассматривается интервальная 
оболочка [X] этого множества.
Пусть ◦  – некоторая бинарная операция, тогда 

]}].[ξ],[ξ|ξξ[{][][ 2121 yxyx     Описанная би-
нарная операция позволяет определить арифметиче-
ские операции над интервалами (Jaulin L., Kieffer M., 
Didrit O., Walter E., 2001). Обозначим f – некоторый 
унарный оператор, тогда ]}].[ξ|)ξ([{])([ xfxf   
Множество интервалов обозначается как IR, 

для множества интервальных векторов исполь-
зуется IRn. Пусть имеется некоторая функция 
f:Rn→R.  Функция [f]:IRn→IR называется ин-
тервальной функцией включения для f, если 

.R][]),]([[]}][ξ|)ξ([{])([ nfff  xxxx   Функ-
ция включения позволяет получить априорную оцен-
ку множества значений функции, даже если оно не 
является выпуклым или связным (если вместо пере-
менных используются интервалы и соответствую-
щие арифметические операции, то оценка называ-
ется оценкой прямого образа функции) (Jaulin  L., 
Kieffer M., Didrit O., Walter E., 2001).
Сформулируем постановку задачи интервальной 

ε-минимизации: пусть имеются параллелотоп [s], за-
дающий множество допустимых решений, целевая 
функция f:Rn→R, малое число ε>0. Требуется найти 
параллелотоп [p]*, такой что

.)]]([[])]([[:ε])([ω],[][,ε)]([ω],[][ *** pxxsxpsp ff   
	 (5)
.)]]([[])]([[:ε])([ω],[][,ε)]([ω],[][ *** pxxsxpsp ff   

В поставленной задаче величина целевой функции 
f(x) определяется формулой (4), а аргументом являет-
ся вектор a.
При применении интервального метода оптими-

зации, который будет описан далее, для решения за-
дачи минимизации критерия (4) производится поиск 
наилучшего интервального вектора [a]*.
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4. Интервальный метод взрывов
На первом этапе метода случайным образом на об-

ласти поиска устанавливаются бомбы, каждая из ко-
торых ассоциируется с некоторым параллелотопом, 
описывающим ее местоположение. Кроме этого, 
бомбы сортируются по возрастанию нижней грани 
оценки прямого образа функции. В алгоритме есть 
два итерационных этапа: глобального поиска и уточ-
няющего, которые различаются процедурой взрыва. 
На первом этапе исследуется поведение целевой 
функции по всем координатным направлениям сра-
зу, а на втором – производится локальный уточняю-
щий поиск вдоль одного из координатных направле-
ний. На итерационных этапах алгоритма происходит 
расчет мощностей бомб; реализация взрыва, в ходе 
которого каждая из бомб образует осколки, которые 
разлетаются в разные стороны; обновление спи-
ска бомб. Алгоритм заканчивает работу, когда пре-
вышено максимальное количество итераций. Из 
списка бомб выбирается та, которой соответствует 
наименьшая нижняя грань оценки прямого образа 
целевой функции (Пановский В.Н., 2014).

5. �Описание задачи  
управления  
солнечным парусом
Рассматривается задача поиска оптимального 

по быстродействию терминального программно-
го управления перспективным космическим лета-
тельным аппаратом (КЛА)  – солнечным парусом, 
реализующим межпланетную миссию (Wang  Y., 
Zhu M., Wei Y., 2012; McInnes C.R., Hughes G.W., 2003; 
Hughes G.W. et al., 2006). Задача состоит в переходе 
с орбиты Земли на орбиту Меркурия за минимальное 
время.
Система дифференциальных уравнений, описы-

вающая динамику летательного аппарата, приведе-
на ниже:
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где r, θ  – радиальная и угловая позиции со-
ответственно; u, v  – радиальная и тангенци-

рисунок 2. Схема интервального метода взрывов

рисунок 3. Принятая система координат
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альная скорости; α∈[–π/2; π/2]  – угол тангажа; 
β=0,042  – параметр яркости солнечного паруса; 
µ≈G∙Ms=1,327474512∙1020  м3∙с–2  – солнечное грави-
тационное ускорение; G=6,67408∙10–11  м3∙кг–1∙с–2  – 
универсальная гравитационная постоянная; Ms= 
=1,989∙1030  кг – масса Солнца.
Начальное состояние системы на этапе пере-

хода с орбиты Земли на орбиту Меркурия: 
r(0)=1AU=1,496∙1011  м, θ(0)=0, u(0)=0  км/с=0  м/с, 
v(0)=29,8 км/с=2,98∙104  м/с.
Требуемое конечное состояние системы: r(t1)=  

=0,39AU=5,8344∙1010   м, u(t1)=0    км/с=0    м/с, v(t1)= 
=47,9  км/с=4,79∙104  м/с.
Поскольку данная задача является задачей поис-

ка терминального управления, оптимального по 
быстродействию, функционал качества управления 
имеет следующий вид:

), ,() ,() ,(
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0
3 tvhdxIt    необходимы для 

учёта степени выполнения терминального ус-
ловия (3); Rr=Ru=Rv=105  – параметры штрафа; 

]}1 ;1[][][|Rinf{])[ ],([0  
 rbarbah    – мера 
близости двух интервалов (Jaulin  L., Kieffer  M., 
Didrit O., Walter E., 2001).
Требуется найти закон управления углом тангажа 

α(t), обеспечивающего минимум функционала (7).

рисунок 4. Управление и соответствующая траектория солнечного паруса

таблица – Характеристика найденных управлений

тип управления кусочно-постоянное,  
N=10

кусочно-линейное,  
N=10

найденное в виде  
разложения по базису,  

A=10

время на переход, дни 961 953 952

невязка по радиальной позиции 
(а.е.) [0,0008; 0,0009] [0,0008; 0,0009] [0,0007; 0,0008]

невязка по радиальной скорости, 
км/с [0,089; 0,091] [0,051; 0,052] [0,02; 0,026]

невязка по тангенциальной  
скорости, км/с [0;095; 0,096] [0,0001; 0,0002] [0,005; 0,006]

0

–10

–20

–30

–40

–50

–60

–70

–80

α

0	 100	 200	 300	 400	 500	 600	 700	 800	 900	 1000
t X(AU)

Y(
AU

)

1

0,8

0,6

0,4

0,2

0

–0,2

–0,4

–0,6

–0,8

–1

–1	 –0,8	 –0,6	 –0,4	 –0,2	 0	 0,2	 0,4	 0,6	 0,8	 1

орбита Меркурия

орбита Земли

Солнце конечное
положение

начальное
положение



116

а – кусочно-непрерывное; б – кусочно-линейное; в – в виде разложения.
рисунок 5. Управления, найденные в разных классах функций, и соответствующие им траектории
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На рисунке 4 изображены графики траекторий сол-
нечного паруса и управлений, которые были найде-
ны в (Wang Y., Zhu M., Wei Y., 2012).
На рисунке 5 изображены управления и соответ-

ствующие им траектории, найденные с применением 
интервального метода взрывов. Расчёты выполнены 
с помощью разработанного ранее программного обе-
спечения (Пановский В.Н., 2015).
  В таблице представлена сводная информация о ха-

рактеристиках найденного управления.
По данным таблицы можно сделать следующие 

выводы:
-- с помощью предложенной методики получилось 
эффективно найти программные управления, 
принадлежащие к разным классам функций: в ра-
ботах (Wang Y., Zhu M., Wei Y., 2012; McInnes C.R., 
Hughes  G.W., 2003; Hughes  G.W. et al., 2006). 
Были найдены управления, с помощью которых 
этап перехода на орбиту Меркурия завершался за 
933,9, 1210,0 и 1043,3 дней соответственно;

-- наиболее и точным в смысле минимума невязок 
терминальных условия является управление, 
найденное в виде разложения по полной системе 
ортонормированных базисных функций.

заключение
Продемонстрирована эффективность примене-

ния интервального алгоритма глобальной условной 
оптимизации для приближенного решения задачи 
поиска оптимального программного управления не-
линейными непрерывными детерминированными 
системами. Предложена методика численного реше-
ния, с помощью которой решена задача управления 
солнечным парусом.

Исследование выполнено при финансовой под-
держке РФФИ в рамках научных проектов № 16-31-
00115 мол_а, № 16-07-00419 А.
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МЕТОДИКА ОТРАБОТКИ БОРТОВОГО 
ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕЧЕНИЯ 
СИСТЕМЫ ОРИЕНТАЦИИ 
И СТАБИЛИЗАЦИИ МАЛОГО 
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В статье рассматривается цифровой 
моделирующий комплекс для отработки системы 
ориентации и стабилизации малого космического 
аппарата дистанционного зондирования Земли 
«АУРИГА». Дано описание математических 
моделей исполнительных органов и измерительных 
приборов. Представлены результаты отработки 
режима орбитальной ориентации КА.

Ключевые слова:  
малый КА ДЗЗ «АУРИГА»;  
цифровой моделирующий комплекс;  
отработка бортового программного обеспечения; 
математические модели измерительных приборов 
и исполнительных органов

The article presents the digital modeling  
system for attitude control system  
of «AURIGA» small spacecraft  
for Earth observations.  
The descriptions of mathematical models  
of measuring and executive devices are given.  
The results of validation of the SC  
orbital attitude mode are presented.

Key words:  
«AURIGA» small spacecraft for Earth observations; 
digital modeling system;  
validation of on-board software;  
mathematical models of measuring  
and executive devices.

введение
В статье рассматривается структура и организация 

работы цифрового моделирующего комплекса (ЦМК) 
стенда отработки бортового программного обеспечения 
системы ориентации и стабилизации (СОиС) малого 
космического аппарата дистанционного зондирова-
ния Земли (КА ДЗЗ) «АУРИГА», разрабатываемого в 

ООО «Даурия – спутниковые технологии». Предложе-
ны математические модели малогабаритных измери-
тельных приборов и исполнительных органов. Дано 
описание общих принципов взаимодействия программ-
но-алгоритмического обеспечения стенда с бортовой 
цифровой вычислительной машиной (БЦВМ) КА.
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1. �Общие характеристики  
малого КА ДЗЗ «АУРИГА»  
и стенда отработки СОиС
Малый КА ДЗЗ «АУРИГА» создаётся с 2014 года 

в ООО «Даурия – спутниковые технологии» при со-
действии Фонда развития Центра разработки и ком-
мерциализации новых технологий. Орбита функ-
ционирования аппарата  – солнечно-синхронная 
с высотой ~600 км, диапазон времён местного време-
ни в узле орбиты, при которых обеспечивается функ-
ционирование целевой аппаратуры, от 10:30 до 11:30.
Общий вес КА ДЗЗ «АУРИГА», который обеспе-

чивает съёмку поверхности Земли с разрешением 
2,5 м – около 23 кг. В составе аппарата применяются 
современные малогабаритные измерительные при-
боры и исполнительные органы. Особенность таких 
приборов СОиС в том, что их производители зача-
стую не предоставляют математических моделей, 
которые необходимы при создании программно-ап-
паратных средств для исследования динамики и под-
тверждения точностных характеристик. Поэтому 
актуальной становится задача разработки математи-
ческих моделей измерительных приборов и испол-
нительных органов по известным характеристикам, 
которые позволили бы исследовать разрабатываемые 
алгоритмы СОиС средствами цифрового моделиру-
ющего комплекса и выбрать подходящие методы об-
работки и фильтрации поступающей информации.
Приборный состав СОиС КА «АУРИГА» выглядит 

следующим образом.
1.  Трёхосные магнитометры (пять приборов).
2.  Солнечные датчики (пять приборов).
3.  Интегрирующий гироскоп на базе микромеха-

нического датчика угловых скоростей.
4.  Звёздные датчики (два прибора).
5.  Двигатели-маховики (три прибора).
6. Магнитные исполнительные органы (пять 

приборов).
При этом солнечные датчики используются только 

как информационные приборы и не задействуются 
при управлении аппаратом. Поэтому их модель не 
рассматривается в данной работе.
Для программной реализации математических мо-

делей указанных выше приборов, а также для непо-
средственного описания вращательного и орбиталь-
ного движения КА используется следующий набор 
уравнений и моделей:
1.  Уравнения динамики Эйлера (Телепнев  П.П., 

Ефанов В.В. и др., 2014). Рассмотрение КА как твёр-
дого тела возможно в силу того, что частота первого 
тона колебаний крышки оптической нагрузки (един-
ственного раскрывающегося элемента конструкции 
КА) выше 40 Гц и полоса пропускания интегрирую-
щего гироскопа 30 Гц.
2.  Уравнения кинематики Пуассона в кватернионной 

форме (Беляев Б.Б., Ульяшин A.И. Ковалёв Ф.А., 2014).

3.  Уравнения орбитального движения КА, учиты- 
вающие:

-- разложение геопотенциала Земли в ряд по сфе-
рическим функциям до гармоник 16×16 согласно 
модели EGM-96 (Montenbruck O., Gill E., 2001);

-- возмущающие ускорения, обусловленные слия-
нием Луны и Солнца, положения которых опре-
деляются по эфемеридам DE405 (Standish E.M., 
1998);

-- влияние атмосферного торможения с расчетом 
плотности атмосферы согласно модели Харри-
са – Приестера (Long A.C. et al., 1989).

4.  Модель геомагнитного поля IGRF-12 (Erwan 
Thebault, Christopher C. Finlay, Ciaran D., 2015) с раз-
ложением в ряд по сферическим функциям до гармо-
ник 12×12.
Для численного решения уравнений динамики 

и кинематики используется метод Рунге  – Кутта 
4-го  порядка с постоянным шагом интегрирования, 
а для решения уравнений орбитального движения – 
модифицированный метод Адамса (Montenbruck O., 
Gill E., 2001).
В составе БЦВМ КА «АУРИГА» применяется 

многозадачная операционная система реального вре-
мени (ОСРВ) на базе операционной системы Linux. 
СОиС реализуется отдельной задачей из состава про-
граммного обеспечения КА, кроме того, отдельными 
задачами реализуется баллистико-навигационное 
программное обеспечение и драйверы измеритель-
ных приборов и исполнительных органов.
ОСРВ предоставляет ряд механизмов межзадач-

ного взаимодействия: сигналы, сокеты, очередь со-
общений, каналы, семафоры, разделяемая память, 
файлы и проч. Из всего многообразия возможностей 
выбран лишь один механизм межзадачного взаимо-
действия – взаимодействие на основе передачи UDP 
пакетов от одной бортовой задачи к другой. Данный 
механизм основан на использовании сокетов Linux. 
Поскольку передача UDP пакетов осуществляется 
внутри одного аппаратного модуля, представленного 
БЦВМ, то потери в передаче информации исключа-
ются. Преимущество данного подхода заключается в 
том, что задачи-драйверы, обеспечивающие взаимо-
действие с устройствами, могут быть легко подме-
нены со стороны ЦМК специальным программным 
обеспечением, имитирующим работу приборов и 
штатный информационный обмен при межзадачном 
взаимодействии. При этом разработка программного 
обеспечения существенно упрощается, поскольку ис-
пользуется стандартный программный интерфейс – 
сокеты, которые широко применяются в Ethernet. 
Таким образом, ЦМК для стендовой отработки бор-
товой задачи СОиС является персональным компью-
тером со специализированным программным обе-
спечением, которое обеспечивает функционирование 
ЦМК как узла локальной сети.
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2. �Математическая модель  
звёздного датчика
В составе малого КА ДЗЗ «АУРИГА» применя-

ется звёздный датчик с характеристиками, пред-
ставленными в таблице 1 (Космический комплекс  
«АУРИГА»…, 2015). Особенностью функционирова-
ния данного прибора является необходимость приме-
нять в его составе малогабаритную бленду.
Шумовая составляющая моделируется как гаус-

совский белый шум, несмотря на шумы аналогово-
цифрового преобразователя, которые имеют иное 
распределение. Данное упрощение принято после 
согласования с разработчиком прибора.
Если в результате моделирования получится, что 

звёздный датчик не закрыт ни Землей, ни Солн-
цем, то результирующее измерение определяется 
соотношением
Λзд=Λ⊗Λшум,
где 
Λшум = [√1–Λx

2–Λу
2–Λz

2 sin(0,5·εx) sin(0,5·εy) sin(0,5·εz)];
Λшум  – кватернион шумовой составляющей изме-

рения; εi, i=x, y, z – малые приращения угловой со-
ставляющей измерения, разыгрывающиеся как га-
уссовский белый шум с нулевым математическим 
ожиданием и заданной дисперсией.

3. �Математическая модель 
интегрирующего гироскопа  
на базе микромеханического 
датчика угловых скоростей
Интегрирующий гироскоп на базе микромеханиче-

ского датчика угловых скоростей имеет следующие 
характеристики:
1.  Систематический дрейф нулевого сигнала.
2.  Смещение нуля.
3.  Случайное блуждание нулевого сигнала 
°( )√час

или °/с
√Гц .

4.  Фликкер-шум (или 1
f  шум) характеризующий 

низкочастотные шумы электроники (°/час).

5.  Точность знания установки чувствительных 
элементов (ЧЭ) гироскопа относительно базовой си-
стемы координат.
6.  Неортогональность чувствительных элементов 

друг другу.
7.  Погрешность масштабного коэффициента.
Значения параметров представлены в таблице 2 

(Космический комплекс «АУРИГА»…, 2015).

таблица 2 – Характеристики гироскопа

параметр значение

систематический дрейф нулевого сигнала, °/час 9

смещение нулевого сигнала, °/час –250…250 

шум случайного блуждания, °/ √час 0,15

фликер-шум, °/час 0,5

масштабный коэффициент, млн–1 ±500

стабильность масштабного коэффициента, % 0,0025

частота формирования выходного сигнала, Гц 10

неортогональность чувствительных элементов 
прибора, мрад 1

температурная стабильность при ΔT=±1°C/мин, 
°/час (СКО) 10

полоса пропускания, Гц 16

Систематический дрейф характеризует величи-
ну ухода нулевого сигнала, если прибор находится 
в состоянии покоя, без учёта влияния шумовых со-
ставляющих. Для рассматриваемого прибора данная 
величина составляет 9  °/час. Моделируется данный 
параметр как постоянная величина, которая добавля-
ется на каждом такте измерений.
Смещение нуля определяет сдвиг нулевого сигнала 

прибора: как правило, эта величина задаётся диапа-
зоном значений и для рассматриваемого прибора со-
ставляет 250…250 °/час. Моделируется данный пара-
метр аналогично систематическому дрейфу нулевого 
сигнала.

таблица 1 – Характеристики звёздного датчика
параметр значение

погрешность определения координат относительно визирной оси, СКО (угл. с)*

- при углах отстройки от направления на Солнце >60° 10
- при углах отстройки от направления на Солнце 35°<θ<60° –0.4·θ+34

погрешность определения поворота вокруг оси визирования, СКО (угл.с)*

- при углах отстройки от направления на Солнце >60° 70
- при углах отстройки от направления на Солнце 35°<θ<60° –0.28·θ+238

максимальная угловая скорость оси визирования, град/с 3
минимальный угол между осью визирования и Солнцем (полураствор конуса), град 35
минимальный угол между осью визирования и лимбом Земли (полураствор конуса), град 35
частота формирования выходной информации, Гц 2
*  при угловых скоростях вращения от 0 до 1 град/с.

МЕТОДИКА ОТРАБОТКИ БОРТОВОГО ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕЧЕНИЯ СИСТЕМЫ  
ОРИЕНТАЦИИ И СТАБИЛИЗАЦИИ МАЛОГО КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  
ДИСТАНЦИОННОГО ЗОНДИРОВАНИЯ ЗЕМЛИ «АУРИГА»
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Случайное блуждание нулевого сигнала определя-
ется шумом ЧЭ гироскопа. В руководстве по эксплу-
атации на прибор, в зависимости от типа выходного 
сигнала, данная характеристика представляется в 
виде величины с размерностью °

√час
или °/с

√Гц
.

Введём обозначение ARW (Angular Random Walk), 
величина которого будет задаваться в интенсив-
ности белого шума и иметь размерность °

√час. Для 
вычисления этой величины из мощности спектраль-
ной плотности шума (PSD – Power Spectral Density, 
(°/час)2
Гц ) или быстрого преобразования Фурье (FFT – 

Fast Fourier Transform, 
√Гц
°/час) используются соотно-

шения (Oliver J. Woodman, 2007):
°

√часARW(         ) =      √PSD;60
1

 
°

√часARW(         ) =      FFT.60
1

При моделировании данной величины как гаус-
совского белого шума необходимо пользоваться 

соотношением σшум = 

°
√часARW(         ) 

√δτ
. Где τ  – интер-

вал осреднения. Для рассматриваемого прибора  
ARW=0,15

°
√час. Значит СКО шумовой составляющей 

будет равно σшум = 0,15
1

3600
 = 9 град/час на интервале 

осреднения 1 с или 9 угл. с/с. Тогда на интервале ос-
реднения 0,1 с σшум=28,46 угл. с/с.
Фликкер-шум  – шум электронных преобразовате-

лей – имеет довольно сложную природу и структуру. 
Для микромеханических гироскопов он моделирует-
ся как эквивалентный шум случайного блуждания, 
имеющего интенсивность, полученную из графика 
дисперсии Аллана (Oliver J. Woodman, 2007). Вели-
чина фликкер-шума, называемая также нестабиль-
ностью сигнала, выражается в величине, имеющей 
размерность град/час.
Определим величину шума, которой будет соот-

ветствовать фликкер-шум σ1/f = δτ
t ·BS. Для BS= 

=0,5 град/час в момент времени t=1500 c на интерва-
ле осреднения δτ =0,1 с имеем σ1/f=0,00408 угл. с/с на 
интервале осреднения 0,1 с. Моделирование фликер-
шума соответствует замене его эквивалентным бе-
лым шумом и его интегрированием (так называемое 
случайное блуждание второго порядка). Таким обра-
зом, в приращении угла данная составляющая шума 
будет представлена как двойной интеграл.
Приведённые как пример значения и соотношения 

используются с учётом особенности настройки при-
бора, а именно внутренней частоты съёма информа-
ции датчика угловых скоростей, которая отвечает за 
интервал осреднения и лежит в пределах от 125 до 
2000 Гц с последующим интегрированием.

Тогда выражение для фактического измеренного 
значения приращения угла  в проекции на оси базо-
вой системы координат за такт работы прибора (ко-
торый равен 0,1 с) имеет следующий вид:

Δ–φi
изм = A4 A3 A2 A1∙ (Δ–φi

факт + Δ–φi
d + Δ–φi

ARW + Δ–ψi
f
1

);
Δ–ψi

f
1

 =∑
n
i=1(n–i+1) –ϵj; Δ–φi

ARW=∑ i
j=1  

–Nj,
где n  – количество измерений на интервале 

осреднения;
–ϵj, 

–Nj   – случайные величины, разыгрываемые 
как гауссовский белый шум с заданными среднеква-
дратичными значениями (σшум и σ1/f);

Δ–φi
изм  – измеренный вектор угловых прираще-

ний за такт работы прибора в проекции на оси базо-
вой системы координат;

Δ–φi
факт  – фактическое значение вектора при-

ращений угла, получаемое из решения уравнений 
динамики;

Δ–φi
ARW – шумовая составляющая сигнала, харак-

теризующая случайное блуждание угла;

Δ–ψi
f
1
 – вектор шумовых составляющих, харак-

теризующих фликер-шум;
–ν – вектор случайных величин, характеризую-

щий фликер-шум измерений на интервале такта ра-
боты прибора;

A1 – матрица неортогональности ЧЭ прибора 
вида

A1 = [ [1
sin α1
sin α2

0
cos α1

cos α2 sin α3

0
0

cos α3 cos α2
, где α1,α 2, 

α3 – малые углы из диапазона, указанного в таблице 2;
A2 – матрица направляющих косинусов, харак-

теризующая влияние тепловых деформаций на точ-
ность знания положения приборной системы коор-
динат относительно базовой системы координат КА;

A3 – матрица направляющих косинусов перехо-
да от приборной системы координат к базовой систе-
ме координат;

A4  – диагональная матрица, содержащая на 
главной диагонали элементы m1, m2, m3 – масштабные 
коэффициенты по соответствующим ЧЭ.
Следует отметить, что в составе КА применяется 

серийный гироскоп, разработанный не для космиче-
ского применения. У таких приборов параметры шу-
мовых характеристик часто отличаются от указанных 
типовых значений, представленных в таблице 2. При 
этом разница может быть достаточно существенной 
для приборов из разных партий. Поэтому самый 
надёжный способ оценки точности прибора  – это 
снятие шумовой характеристики на испытательном 
стенде с последующим её использованием в составе 
ЦМК. При этом до получения характеристики шу-
мов на стенде естественным является использование 
типовых значений параметров шумов из таблицы 2 
с коэффициентом запаса K=1,5–2.
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4. �Математическая модель 
магнитометра
В составе КА «АУРИГА» используются магнито-

метры с параметрами, представленными в таблице 3 
(Космический комплекс «АУРИГА»…, 2015).

таблица 3 – Характеристики магнитометра
параметр значение

диапазон измерения, Гс –8…8

цена младшего разряда выходной информации, мГс 1,92

шумовая составляющая сигнала, мГс (3σ)* 5

частота формирования выходной информации, Гц 10

линейность выходной характеристики, % 0,1

неортогнальность чувствительных элементов, ° 3

смещение нулевого сигнала, % 25
* в составе КА, с учётом помехового магнитного момента от 

работающих приборов. 

Пусть при некотором пространственном положе-
нии магнитометра измеренный вектор напряжённо-
сти магнитного поля Земли оказался равным –h. Вве-
дём следующую упрощённую модель измерений:
–h = SP∙–B + –b +–n,
где –B – истинный вектор напряжённости магнитно-

го поля Земли согласно модели IGRF-12;–b  – постоянный вектор, отвечающий сме-
щениям нуля для каждой из измерительных осей 
магнитометра;–n – случайный вектор, отвечающий некоррели-
рованному шуму для каждой из измерительных осей;

P  – матрица неортогональности ЧЭ магни- 
тометра;

S – диагональная матрица, содержащая на глав-
ной диагонали масштабные коэффициенты (k1, k2, k3) 
для измерительных осей.
Добавлением к полученному значению поворотов, 

определяемых матрицами A2 и A3 (по аналогии с ма-
трицами для гироскопа и звездного датчика), опреде-
ляются значения в проекции на оси базовой системы 
координат.
Параметры неортогональности чувствительных 

элементов прибора и смещения нуля оцениваются 
в ходе магнитометрических испытаний для каждого 
прибора индивидуально и используются как посто-
янные поправки в бортовой задаче СОиС КА и в со-
ставе ЦМК.

5. �Математическая модель 
двигателя-маховика
В составе СОиС КА «АУРИГА» используются дви-

гатели-маховики, реализующие пропорциональную 
зависимость между кодом управления и динамиче-

ским моментом с помощью обратной связи по уско-
рению. Характерным отличием такого рода приборов 
является большая постоянная времени и перерегули-
рование выходной характеристики. Математическую 
модель двигателя-маховика (ДМ) представим следу-
ющим образом. Поскольку контроллёр используе-
мого в составе КА «АУРИГА» двигателя-маховика 
осуществляет управление не электромагнитным мо-
ментом, а динамическим, то он самостоятельно ком-
пенсирует возмущающие моменты сопротивления на 
валу, поэтому учитывать их в модели не требуется. 
Кроме того, фактическую величину этих моментов 
изготовитель прибора не предоставляет, что делает 
невозможным использовать эти параметры в моде-
ли. Характеристики прибора приведены в таблице 4 
(Космический комплекс «АУРИГА»…, 2015).

таблица 4 – Характеристики двигателя-маховика
параметр значение

кинетический момент, мНм 30
максимальная скорость вращения ротора, с–1 628
максимальный управляющий момент, мНм 2
минимальный управляющий момент, мНм 0,05

коэффициент статического дисбаланса ротора, г∙мм 0,25
коэффициент динамического дисбаланса ротора, г∙мм 28

постоянная времени управления, с 0,4
частота приёма управляющих команд, Гц 10

Вращательное движение ротора двигателя-махови-
ка, без учёта влияния на него корпуса КА (чем также 
можно пренебречь, исходя из представленных выше 
допущений) описывается следующим уравнением:
·Ω = I

·hтр ,

где ·hтр – изменение кинетического момента двига-
теля-маховика за счёт изменения скорости вращения 
ротора; I – момент инерции ротора двигателя-махо-
вика; ·Ω – ускорение ротора.
Процесс управления вращением ротора ДМ, кото-

рый осуществляется собственным вычислительным 
устройством прибора, достаточно сложен и не рас-
крывается со стороны производителя. Поэтому в ка-
честве формирующей функции для моделирования 
переходного процесса, характеризующего фактиче-
ский управляющий момент (изменение кинетиче-
ского момента двигателя-маховика), предлагается 
использовать колебательное звено. В  этом случае 
·h(p) = Ny∙ T2 p2+2ξTp+1

1 ,

где Ny – код управления со стороны БЦВМ. При 
этом параметры постоянной времени T и коэффици-
ента демпфирования ξ эмпирически определяются 
исходя из полученных экспериментально динамиче-
ских характеристик прибора.

МЕТОДИКА ОТРАБОТКИ БОРТОВОГО ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕЧЕНИЯ СИСТЕМЫ  
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ДИСТАНЦИОННОГО ЗОНДИРОВАНИЯ ЗЕМЛИ «АУРИГА»



123

4.2016

Уравнения для определения возмущения от дина-
мического дисбаланса ротора в осях ДМ (с  учётом 
того, что ось X – это ось вращения ротора) выглядят 
следующим образом:

МдY(t) = Kд ω2 cos(ωt); МдZ(t) = Kд ω2 sin(ωt).
где ω – угловая скорость ротора ДМ; Kд – коэффи-

циент динамического дисбаланса. От статического 
дисбаланса: FY(t)=Kсω2cos(ωt); FZ(t)=Kсω2sin(ωt), где 
Kс – коэффициент статического дисбаланса. В  этом 
случае момент от ДМ будет определяться из соот-
ношения  –Mв = –r  –Fв, где 

–Fв – проекция возмущающей 
силы на оси КА; –r   – радиус-вектор из центра масс 
ДМ в центр масс аппарата. Тогда  –Mв.д =  –Mд + 

–Mв.

6. �Математическая модель магнитного 
исполнительного органа
Магнитные исполнительные органы КА «АУРИГА» 

функционально входят в состав солнечных панелей. 
Таким образом, сама панель выступает в роли сердеч-
ника. Особенностью такого типа магнитных катушек 
является то, что изменяемые в широком диапазоне 
температуры солнечных панелей КА существенным 
образом влияют на выходную моментную характери-
стику. Происходит это за счёт изменения сопротив-
ления медной обмотки, а также способа управления 
магнитным моментом – за счёт широтно-импульсной 
модуляции при подаче управляющего напряжения.
Таким образом, магнитные исполнительные орга-

ны фактически характеризуются тремя параметрами:
-- дискретностью кода управления;
-- линейностью выходной моментной характе- 
ристики;

-- температурным изменением проводимости меди, 
в силу чего возникает несоответствие реального 
магнитного момента как ответа на подаваемый 
код управления.

В составе КА «АУРИГА» функционируют пять 
магнитных катушек, которые обеспечивают демп-
фирование остаточных угловых скоростей КА после 
отделения от РБ, а также разгрузку двигателей-махо-
виков. Магнитные моменты панелей +X, +Y, –X, –Y 
равны 0,271 А∙м2, панели – Z равен 0,285 А∙м2. Таким 
образом суммарный управляющий момент, развивае-
мый магнитными катушками составляет: по оси Х – 
0,542 А∙м2, по оси Y – 0,542 А∙м2, по оси Z – 0,285 А∙м2. 
Для создания указанных моментов применяется соот-
ношение –Ak = B·–A, где А – требуемый магнитный мо-
мент в проекции на оси базовой системы координат;  –Ak – магнитный момент, распределенный на систему 
катушек (вектор 5×1); B – матрица процентного рас-
пределения магнитных моментов между катушками.
Матрица В и вектор А не являются постоянными 

и рассчитываются на каждом такте управления в 
зависимости:

-- от сигналов от драйвера-панели СБ об отказе 
магнитной катушки;

--  от температуры каждой панели.
Для используемых магнитных катушек справедли-

во следующее соотношение для вычисления магнит-
ного момента в зависимости от температуры:
1. Панели +Х, –Х, +Y и –Y

А(Т)=0,00102 T+0,296132 [А∙м2].

2. Панель – Z

А(Т)=0,00107 T+0,311915 [А∙м2],

где T – текущая температура панели, °С;
Испытания определения линейности выходной ха-

рактеристики для магнитных исполнительных орга-
нов показали, что этим параметром при моделирова-
нии можно пренебречь.
Дискретность кода управления катушек составляет 

5% от максимального магнитного момента.
Таким образом, моделируя ошибку в измерениях 

термодатчика (а  также неравномерность распреде-
ления тепла на панели), при моделировании можно 
оценить возмущающие составляющие момента от 
работы магнитных исполнительных органов.

7. �Результаты моделирования 
режима орбитальной ориентации 
средствами ЦМК
Требования по точности СОиС на этапе съёмки 

(в режиме орбитальной ориентации):
-- точность ориентации осей оптической полезной 
нагрузки ±3 угл. мин;

-- требования по максимальной скорости измене-
ния стабилизационных отклонений относитель-
но орбитальной ориентации <20 угл. мин/c;

-- максимальное стабилизационное отклоне-
ние относительно орбитальной ориентации 
±6 угл. мин.

Рассмотрим функционирование аппарата при 
поддержании орбитальной ориентации на интерва-
ле 15000  с (~2,5 витков), в котором первые 8000  с 
полёта управление осуществляется по информа-
ции звёздного датчика с компенсацией. Затем мо-
делируется прерывание поступления данных со 
звёздного датчика на 1000  с с последующим воз-
обновлением. В течение этого времени управление 
аппаратом осуществляется по данным гироскопа. 
В таблице 5 представлены значения статистических 
величин, характеризующих точность стабилизации 
КА «АУРИГА» в рассматриваемом подрежиме, при 
использовании информации звёздного датчика, а в 
таблице 6 – при использовании только информации 
с гироскопа. Графические, результаты представлены 
на рисунках 1 и 2.
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таблица 5 – Точность стабилизации при работе звёздного 
датчика
отклонение от орбитальной 

ориентации
σ, 

угл. с
квантиль уровня 0,997, 

угл. с
Δφx 39,31 107,039
Δφy 5,763 15,603
Δφz 7,12 17,44

таблица 6 – Ошибка стабилизации без звёздного датчика
отклонение от орбитальной  

ориентации
максимум, 
угл. мин

Δφx 59,66
Δφy 36,107
Δφz 83,69

Как видно из таблицы 5, максимальные стабили-
зационные отклонения в каждом из каналов суще-
ственно выше требуемых. Обусловлено это несколь-
кими факторами:

-- смещением осей приборной системы координат 
гироскопа относительно звёздного датчика;

-- ошибкой идентификации систематического 
дрейфа;

-- некалибруемым случайным дрейфом угла, воз-
никающим за счёт интегрирования шумов вы-
ходной информации гироскопа.

Последние два фактора вносят наиболее суще-
ственный вклад при условии смещения осей при-
борной системы координат гироскопа относительно 
звёздного датчика порядка 0,1–0,2 градуса. В табли-
це 7 представлены значения статистических величин, 
точность по скорости изменения стабилизационных 
отклонений.

таблица 7 – Ошибки скорости изменения стабилизацион-
ных отклонений
отклонение от программ-
ной угловой скорости

σ,  
угл. с/с

квантиль уровня 
0,997, угл. с/с

Δωx 44,794 124,736
Δωy 6,173 17,102
Δωz 6,837 18,170

заключение
В статье представлены основные принципы, по-

ложенные в основу разработки ЦМК для испыта-
ний СОиС малого КА ДЗЗ «АУРИГА». Дано кра-
ткое описание списка моделей, используемых в 
составе программно-алгоритмического обеспечения 
ЦМК. Приведены математические модели современ-
ных малогабаритных измерительных приборов и ис-

 – Δφx;  – Δφy;  – Δφz.
рисунок 1. Стабилизационные отклонения от орбитальной ориентации

от
кл

он
ен

ие
 о

т о
рб

ит
ал

ьн
ой

 о
ри

ен
та

ци
и,

 у
гл

. с
/с

6000

4000

2000

0

–2000

–4000

–6000
время, с

0	 2000	 4000	 6000	 8000	 10000	 12000	 14000

МЕТОДИКА ОТРАБОТКИ БОРТОВОГО ПРОГРАММНОГО ОБЕСПЕЧЕНИЯ СИСТЕМЫ  
ОРИЕНТАЦИИ И СТАБИЛИЗАЦИИ МАЛОГО КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  
ДИСТАНЦИОННОГО ЗОНДИРОВАНИЯ ЗЕМЛИ «АУРИГА»



125

4.2016

полнительных органов, позволяющих с требуемой 
точностью осуществлять оценку точностных и дина-
мических характеристик СОиС.
Представлены результаты отработки алгоритма ор-

битальной ориентации КА «АУРИГА». Эксперимен-
тально установлено, что требованиям по точности ста-
билизации удовлетворяет только функционирование 
КА с использованием информации звёздного датчика, 
и даже использование одного из самых современных 
интегрирующих гироскопов на базе микромеханиче-
ского датчика угловых скоростей не обеспечивает вы-
полнение требований. Однако применение гироскопа 
необходимо для реализации других режимов (переда-
чи целевой информации), где требования по точности 
существенно ниже. Кроме того, гироскоп позволяет 
сохранить управляемость КА в случае кратковремен-
ного выхода из строя звёздного датчика.
Автор выражает благодарность  В.Н.  Хейфецу 

и Б.Б. Беляеву за полезные предложения при напи-
сании статьи и содействие в разработке систем ори-
ентации и стабилизации КА различного класса и 
назначения.
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 – ωx;  – ωy;  – ωz.
рисунок 2. Угловые скорости вращения КА, угл. с/с
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В статье рассматривается метод построения 
динамических статистических моделей, проектных 
зависимостей для определения массовых 
и стоимостных характеристик перспективных 
космических аппаратов наблюдения на высоких 
орбитах.
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геостационарная орбита;  
масса модуля целевой аппаратуры;  
затраты на реализацию проекта;  
время прогноза.

Method of dynamic statistic model  
engineering and design dependencies  
to determine mass and cost performances  
for advanced observation satellites  
operating on high orbits are  
reviewed in this article.

Key words:  
observation satellite;  
geostationary orbit;  
mass of mission module hardware;  
project costs;  
prognosis time.

введение
В настоящее время многие страны активно уча-

ствуют в международных космических программах 
по мониторингу природной среды. Чтобы обеспе-
чить эффективную организацию и управление при 
выполнении таких работ, необходимы прогнозные 
исследования перспектив развития техники и техно-
логии космического мониторинга природной среды 
(Матвеев Ю.А., 1992; Матвеев Ю.А., 1975; Матве-
ев Ю.А., Ламзин В.В., 2007; Матвеев Ю.А. и др. Ис-
следование…, 2015).

Необходимость проведения перспективных иссле-
дований систем космических аппаратов (КА) и планов 
их развития очевидна. Создание космических систем 
наблюдения  – это длительный процесс, связанный с 
огромными экономическими затратами. Используе-
мые технические решения, которые сегодня отвечают 
своему назначению, через несколько лет могут стано-
виться неэффективными. Неучёт этого факта может 
привести к тому, что огромные средства будут расхо-
доваться на создание заведомо неэффективных систем.
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При исследовании характеристик перспективных 
КА используются различные методы. Если говорить 
о постановке задачи проектирования перспективных 
КА, то она по сути динамическая. Проектные моде-
ли содержат параметры, которые зависят от времени 
реализации проекта (т.н. динамические или опре-
деляющие параметры) (Матвеев  Ю.А., 1992). Для 
определения динамических параметров обычно ис-
пользуются опытные данные по прототипам, реали-
зованным в прошедший период времени. С помощью 
статистических методов находятся значения этих па-
раметров к моменту реализации перспективной раз-
работки. Заметим, что приём решения динамической 
задачи проектирования перспективных КА, когда ис-
пользуется прогноз определяющих параметров к мо-
менту реализации проекта и проектная задача при 
этих данных формулируется как статическая, назы-
вается методом временных сечений.
В статье рассматривается метод построения ди-

намических статистических моделей проектных 
зависимостей для определения массовых и стои-
мостных характеристик перспективных КА наблю-
дения на высоких орбитах. Приводится алгоритм 
формирования таких моделей и прогнозирования 
определяющих (динамических) параметров. Пред-
ставлены результаты прогнозирования характери-
стик космических средств мониторинга природной 
среды на основе опытных данных с помощью дина-
мических статистических моделей. Проводится ис-
следование влияния времени прогноза на массовые 
и стоимостные характеристики перспективных КА 
наблюдения.

1. �Метод и алгоритм  
формирования динамических 
статистических моделей
При построении динамических статистических 

моделей используются данные по прототипам. Ха-
рактеристики систем прототипов (масса, стоимость, 
надёжность, время разработки и др.) зависят от тех-
нических параметров систем и целого ряда общих 
причин  – от наличия технической и технологиче-
ской базы, финансового обеспечения и пр. При по-
строении статистических моделей для исследования 
перспективной техники в таком случае используется 
приём рандомизации. В соответствующей математи-
ческой модели выделяют главные факторы, которые 
влияют на характеристики объекта. Действие общих 
причин в какой-то мере учитывают с помощью фак-
тора времени t.
При исследовании перспективных систем исполь-

зуются динамические статистические модели вида
y1=y1(–x, t, α);

y2=y2(–x, α(t)).

Здесь y1, y2 – выделенные характеристики техниче-
ских устройств; –x – векторы главных факторов, кото-
рые влияют на характеристики объекта; t – время ре-
ализации техники; α – статистический к оэффициент; 
α(t) – функции, определяющие зависимость коэффи-
циентов модели от времени реализации проекта.
В первом случае фактор – время входит в модель 

наряду с главными факторами –x, определяющими ха-
рактеристики КА и систем, другими словами – опре-
деляющими функцию отклика y. Но при малом объ-
ёме статистической выборки точность таких моделей 
может быть невелика. В ряде случаев, если вид связи 
(функции) y = y(–x) известен, то при учёте динамики 
от времени более удобными являются зависимости 
второго типа. Коэффициенты α в таких моделях вы-
ступают в роли определяющих параметров и зависят 
от времени реализации проекта: α=α(t). Рассмотрим 
модели второго типа подробнее.
При построении динамических статистических мо-

делей будем полагать, что в распоряжении исследо-
вателя имеются статистические данные по прототи-
пам за предысторию kmkm

ttT minmaxпред    вида

}.2,1,,1:,,{  lNktxy kk
l

k  
Здесь y  – некоторая исследуемая характеристи-

ка (масса, надёжность, затраты); xl
k,l = 1, 2... – про-

ектные параметры (главные факторы, аргументы);  
tk  – момент времени, к которому относится реали-
зация прототипа; k  – номер прототипа; N  – число 
отобранных прототипов. В  простейшем случае при 
l=1 возможно графическое представление исходной 
информации (рисунок 1). Такую статистическую вы-
борку принято называть случайным полем.
В общем случае учесть действие всех факторов 

на исследуемые характеристики не всегда возмож-
но из-за недостаточной изученности рассматрива-
емых явлений. Задача осложняется ещё тем, что 
действие многих факторов случайно по своему 
характеру. Тогда полученные из опыта значения 

  }2,1,,1,{  lNkxy k
l

k   считают случайными реа-
лизациями некоторого стохастического процесса и 
исследования проводят, используя методы теории ве-
роятностей и математической статистики.
Такой подход соответствует определённому эта-

пу процесса перспективных исследований разви-
тия системы КА, когда ещё недостаточно известен 
механизм процесса, не выявлены все действующие 
факторы, но уже накоплен в достаточном объёме эм-
пирический материал по реализованным прототипам. 
Это позволяет установить некоторые статистические 
закономерности.
На рисунке 2 приводится алгоритм формирования 

динамических статистических моделей.
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рисунок 1. Схема построения динамических статистических моделей

таблица 1 – Основные характеристики прототипов КА ДЗЗ (Kramer J., 1996; Sharing…, 2015; Observing…, 2015)

название  
прототипов

видимый  
диапазон  
частот

инфракрасный  
диапазон  
частот

срок активного  
существования,  

лет

стоимость,  
млн. долл.

масса,  
кг

год 
запуска

GOES-5 1.25 5 6 102 660 1981
INSAT-1B 2.75 11 10 70 1152 1983
Meteosat-1G 2.25 5 2 67.5 696 1989
INSAT-2 2 8 12 – 1906 1992
GOES-2G 1 4(8) 7 220 2105 1994
Электро 1.25 6.25 – – 2650 1994
FY-2A,B 1.44 5.76 1.6 – 1200 1997
INSAT-2E 2 8 12 53 2550 1999
MTSAT-1 – – – 102 2900 1999
INSAT-3B 2 8 12 83 2070 2000
Meteosat-2G 1 3 10 135 2040 2002
Kalpana-1 2 8 13 16 1055 2002
INSAT-3D 1 4 7.7 53 2060 2002
INSAT-3A 2 8 12 74 2950 2003
INSAT-3E – – – 70 2750 2003
FY-2C 1.25 5 5 – 1380 2004

MTSAT-1R 1 2 5 – 2900 2005
GOES-2G модифицированный 1 4 5 481 3210 2006

FY-3A 1.1 – 15 900 2200 2008
COMS 1 4 7.5 296 2460 2010

Электро-Л № 1 1 4 10 – 1620 2011
Himawari-8 0.5 – 8 750 3500 2014
GOES-R 0.5 1 15 1000 2800 2015

Meteosat-3G 0.5 – 8.5 1400 3400 2019

РАЗВИТИЕ КОСМИЧЕСКИХ СРЕДСТВ МОНИТОРИНГА ПРИРОДНОЙ СРЕДЫ НА ВЫСОКИХ ОРБИТАХ
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Ниже остановимся на особенностях решения 
задачи прогнозирования определяющих параме-
тров с  помощью динамических статистических 
моделей.

2. �Прогнозирование характеристик 
космических средств мониторинга 
природной среды  
на основе опытных данных 
с помощью динамических 
статистических моделей
Будем использовать данные по прототипам. В ос-

новном это данные по метеорологическим космиче-
ским аппаратам, работающим на геостационарной 
орбите. Основные характеристики модуля целевой 
аппаратуры (МЦА) известных прототипов космиче-
ских аппаратов дистанционного зондирования Земли 
(КА ДЗЗ) представлены в таблице 1.

Используя опытные данные, сформируем матема-
тические модели для определения массы целевой 
аппаратуры и затрат на реализацию проекта КА на-
блюдения в зависимости в первом случае от про-
странственных разрешений целевой аппаратуры в 
видимом диапазоне и во втором случае от массы КА 
и времени реализации техники (Аунг Зо Мин, Матве-
ев Ю.А., 2011).
Соответствующие математические модели для 

прогнозных исследований запишем в виде

);()()(),( 101ЦА H
R

H
Rtatat

H
Rfm   

).()()(),( КАКА43КА2 mmtatatmfC   
Приведём результаты исследований.
1.  Математическая модель для определения мас-

сы модуля целевой аппаратуры в зависимости от 
относительного разрешения и времени реализации 
проекта.
На основе опытных данных (см. таблицу 1) прово-

дились расчёты в соответствии с алгоритмом рисун-
ка 2. Проведён анализ статистической информации, и 
определены (заданы) k-е временные интервалы. С по-
мощью приёмов регрессионного анализа построены 
соответствующие зависимости )(1ЦА H

Rfm    на k-х 
временных интервалах и функции изменения опре-
деляющих параметров (коэффициентов a0(t), a1(t)). 
В результате получена динамическая статистическая 
модель для определения массы целевой аппаратуры 
КА наблюдения в виде

  ).(10215.110452.2

508.310208.7),(

58

3
ЦА

H
R

H
Rt

tt
H
Rm




 	 (1)

Здесь a0(t)=7.208·103−3.508·t;
a1(t)=2.452·108−1.215·105·t;

510586.3 
H
R    – среднее значение про-

странственного разрешения.

рисунок 2. Алгоритм формирования динамических ста-
тистических моделей

анализ прототипов космических аппаратов
(в примере с 1980 г. по 2015 г.)

выделение временных интервалов,
формирование регрессионных моделей

определение точности, рациональных промежутков
времени и ширины временных интервалов

прогнозирование определяющих параметров

анализ временных рядов коэффицентов регрессии,
определение динамических моделей прогнозирования

рисунок 3. Зависимость коэффициентов a0, a1 от времени для определения массы целевой аппаратуры к моменту прогноза
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На рисунке 3 приведены графики зависимости 
коэффициентов a0, a1 от времени реализации про-
екта, а также кривые возможных отклонений из-за 
стохастического характера моделей (Матвеев Ю.А., 
1975).
Полученные зависимости (и графики) используют-

ся для оценки значения массы целевой аппаратуры 
перспективных КА моменту прогноза. Так, при про-
гнозе характеристик перспективных КА наблюде-
ния (массы целевой аппаратуры) к t=2020  г. имеем 
a0(t)=120.813, a1(t)=2.106·105.
Соответствующая динамическая статистическая 

модель (1) в таком случае примет вид

).(10106.2813.120),( 5
ЦА H

R
H
Rt

H
Rm   

Зависимость ),(ЦА t
H
Rm   для определения массы 

МЦА к моменту прогноза t=2020 приведена на ри-
сунке 4. На рисунке также показана кривая возмож-
ных отклонений массы целевой аппаратуры из-за 
стохастического характера модели.
2. Математическая модель для определения затрат 

на реализацию проекта КА наблюдения в зависи-
мости от массы КА и времени реализации техники 
(Матвеев Ю.А. и др. Метод…, 2015).
В данном случае получим математическую модель 

для определения затрат на реализацию проекта КА и 
рассмотрим влияние количества временных интерва-
лов, на которые разбивают время предыстории (рису-
нок 1), на точность прогноза.
Для выбора рациональной ширины временного 

интервала, при которой точность прогноза затрат 
будет наибольшая, используется следующая за-
висимость (Матвеев  Ю.А., 1992; Матвеев  Ю.А., 
1975):
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K KK
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Ninter – количество временных интервалов.
Если Tpred=38 лет, ΔT=5 лет, Tpr=2025  г., тогда 

Topt=10.5 лет.

Проведены расчёты в соответствии с алгорит-
мом формирования динамических статистических 
моделей (рисунок 2). В  расчётах приняты значе-
ния: Т=10  лет  – ширина временных интервалов, 
Ninter=6.6≈7 смещение интервалов – 5 лет.
Получена статистическая динамическая модель 

для определения затрат на реализацию проекта КА 
наблюдения в зависимости от массы КА и времени 
реализации техники

),)(()(),( КАКА43КА mmtatatmC   

где a3(t)=−1.251·104+6.301·t;
a4(t)=−14.512+7.279·10−3·t;
–mKA=2268.63 – среднее значение массы КА.

На рисунках 5 и 6 приведены зависимости коэф-
фициентов a3, a4 от времени прогноза и зависимость 
стоимости КА от массы аппарата в случае прогноза 
затрат к моменту Tpr=2025 г. C∑=f2(тКА, Tpr). На рисун-
ках представлены также кривые возможных отклоне-
ний соответствующих показателей из-за стохастиче-
ского характера зависимостей.
Используя полученные результаты, можно оце-

нить влияние требования к пространственному раз-
решению ЦА перспективных КА наблюдения на 
высокой орбите на массовые характеристики КА и 
затраты на реализацию проекта к моменту прогноза 
(см. таблицу 2). Расчёты показывают, что при задан-
ном пространственном разрешении масса целевой 
аппаратуры перспективных КА будет снижаться, 
одновременно затраты на реализацию проекта бу-
дут расти. Прогнозные оценки к моменту Tpr=2020 г. 
массы целевой аппаратуры (при R/H=1.401·10−5) 
и затрат на проект (при МКА=2500 кг) имеют соот-
ветственно значения 117.86 кг и 259.99 млн. долл., 
а в случае прогноза к моменту Tpr=2025 г. – 91.813 кг 
и 299.91 млн. долл. Эти особенности необходимо 
учитывать при определении технических заданий 
на проект.

рисунок 4. Зависимость массы ЦА от H
R   в случае прогно-

зирования к моменту Tpr=2025 г.

РАЗВИТИЕ КОСМИЧЕСКИХ СРЕДСТВ МОНИТОРИНГА ПРИРОДНОЙ СРЕДЫ НА ВЫСОКИХ ОРБИТАХ
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заключение
На основе опытных данных получены динамиче-

ские статистические модели (проектные зависимо-
сти) для прогнозирования массы ЦА от величины 
пространственного разрешения и затрат на реализа-
цию проекта от массы КА.
Такие модели позволяют оценить значения массы 

ЦА и затрат на проект при заданном (требуемом) 
пространственном разрешении перспективной раз-
работки в случае реализации проекта к определён-
ному моменту времени. Одновременно применение 
моделей позволит исследовать изменение таких ха-
рактеристик перспективных КА наблюдения, как 
масса ЦА и затраты на реализацию проекта при уве-
личении срока прогноза.
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рисунок 5. Зависимость коэффициентов a3, a4 от времени прогноза

рисунок 6. Зависимость стоимости космического аппара-
та от массы КА для прогноза затрат на реализацию про-
екта к моменту прогноза 2025 г.

таблица 2 – Регрессионные модели и оценки массовых характеристик и стоимостей перспективных космических аппара-
тов мониторинга к моменту реализации проекта

к моменту реализации проекта Tpr, год
2020 2025

модели ),(ЦА t
H
Rm    )(10215.110452.2508.310208.7 583

H
R

H
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масса МЦА, кг (при R/H=1.401·10–5) 117.86 91.813
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сборника, год выпуска, том, номер, номера первой и последней страниц. 
11.  Рисунки и графики оформляются в цветном изображении, должны быть четкими и не требовать перерисовки. 

Шрифт текста в иллюстративном материале Arial Reg, со строчных букв (кроме названий и имен).
12.  Таблицы должны быть пронумерованы, иметь краткое наименование, межстрочный интервал в наименовании 

таблицы одинарный, выравнивание по ширине страницы. Текст в таблице печатается со строчных букв, без полужир-
ного начертания.
13. К статье следует приложить диск с файлами:

– сформированной статьи;
– �рисунков, графиков (выполняются в форматах jpeg или tiff с разрешением не менее 300 dpi и размером не более 

формата А4);
– фотографий авторов (размер фотографий не менее 10×15);
– сведений об авторах.

В сведениях об авторах следует сообщить: ФИО (полностью), ученое звание, ученую степень, аспирант или соиска-
тель ученой степени, домашний и рабочий телефоны (с кодом города), мобильный (предпочтительней), адрес элек-
тронной почты.

Консультации по правильному оформлению подаваемых материалов Вы можете получить у сотрудников редакции 
по тел.: 8 (495) 575-55-63.
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ЛИС-ТВ-РПМ
ИКИ РАН
дистанционное изучение в инфракрасном диапазоне 
минералогического состава поверхностного слоя реголита 
и содержания в нем воды методами инфракрасной спектроскопии 
и оптическими методами. ТВ-съемка рабочего поля ЛМК

ЛИНА-ЭКСАН
ИКФ, Швеция
изучение  плазмы и нейтралов  
лунной экзосферы

ПмЛ
ИКИ РАН
исследование физических 
характеристик локальных 
электрических полей лунной пылевой 
экзосферы и поверхностного реголита, 
рассеиваемого под действием 
микрометеоритных воздействий

Пилот-Д
Эйрбас и ЕКА
ТВ-съемка Луны на 
предпосадочной орбите 
для отработки технологии 
высокоточной посадки  
будущих лунных КА

ТЕРМО-Л
ГЕОХИ РАН
контактные измерения 
теплофизических характеристик 
реголита Луны

СТС-Л
ИКИ РАН
ТВ-съемка Луны во время посадки,  
ТВ-съемка панорам окрестностей  
и зоны работы манипулятора ЛМК

СТС-Л
ИКИ РАН

НАУЧНЫЕ ПРИБОРЫ,
УСТАНОВЛЕННЫЕ  

НА КОСМИЧЕСКОЙ СТАНЦИИ 

ЛУНА-25
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о к т я б р ь
д е к а б р ь

 В 2017 году исполняется 80 лет научно-производственному объединению имени Семена Алексеевича 
Лавочкина. Предприятие было организовано как авиационное для создания истребителей серии ЛАГГ и ЛА. 
Далее — реактивная авиация, первые межконтинентальная крылатая ракета «Буря» и  
управляемые зенитные ракеты.
С 1965 года — создание автоматических космических комплексов для фундаментальных научных 
исследований. Межпланетные станции предприятия впервые совершили посадку на Луну, Венеру, Марс, 
сфотографировали ядро кометы Галлея с близкого расстояния и завоевали немало других научных 
достижений по исследованию Вселенной и Солнечной системы, благодаря которым мы известны  
во всем мире. Разработка инновационных космических проектов успещно развивается.
История предприятия показывает, что оно разрабатывает и реализует инновационные проекты  
под девизом «впервые в стране, впервые в мире».

АРИЕС-Л
ИКИ РАН
исследование взаимодействия  
солнечного ветра с поверхностью Луны, 
десорбции поверхностного слоя, изучение 
состава ионной и нейтральной экзосферы 
методами физики плазмы

АДРОН-ЛР
ИКИ РАН
изучение элементного состава 
и содержания водородсодержащих 
летучих соединений в реголите методами 
нейтронной и гамма-спектроскопии

БУНИ
ИКИ РАН
коммутация электропитания научных приборов получаемого 
от системы электропитания КА, управление научной 
аппаратурой, сбор, хранение и передача телеметрической 
и научной информации в бортовые системы КА

ЛАЗМА-ЛР
ИКИ РАН
прямые измерения химического 
и изотопного состава образцов 
реголита, доставляемых 
манипулятором ЛМК, методом 
лазерной масс-спектрометрии

ЛМК
ИКИ РАН
доставка образцов реголита 
в прибор ЛАЗМА-ЛР, изучение 
механических свойств реголита, 
наведение ЛИС-ТВ-РПМ

НАУЧНЫЕ ПРИБОРЫ,
УСТАНОВЛЕННЫЕ  

НА КОСМИЧЕСКОЙ СТАНЦИИ 

ЛУНА-25




