








155

2.2017

таблица 2  – Исходные данные и результаты анализа проектно-массовых характеристик вариантов исполнения РБ 
«Фрегат-СБУ»

характеристика
обозначение РБ

РБФ2М-СБ РБФ2У-СБ РБФ2У-СБУ РБФ2У-СБУ-1 РБФ2У-СБУ-2

космодром запуска Байконур Байконур, 
Восточный Восточный Восточный, 

Байконур Восточный

масса рабочего топлива РБ, кг 7100 8100 8100 8100 8100
конечная масса РБ, кг 1100 1040 1040 1040 1040

масса рабочего топлива СБ, кг 3050 3050 3470 5000 8500
конечная масса СБ, кг 400 380 400 480 630
полная масса РБ, кг 11650 12570 13010 14620 18270

выведение на ГСО
характеристическая скорость Vx,п, м/с 4870 4870 4930 4870 4870

начальная масса ГБ, кг 13500 14720 15290 17370 22020
масса полезной нагрузки, кг 1850 2150 2280 2750 3750

выведение на ГПО
характеристическая скорость Vx,п, м/с 3740 3740 3740 3740 3740

начальная масса ГБ, кг 15250 16670 17410 19620 24870
масса полезной нагрузки, кг 3600 4100 4400 5000 6600

рисунок 12. Графики Мр,СБ (Vx,п), Мп.н (Vx,п),  
для РБФ2У-СБ и РБФ2У-СБУ

рисунок 13. Графики Мр,СБ (Vx, Мн,ГБ), Мп, н (Vx, Мн,ГБ),  
для РБФ2У-СБУ-1 и РБФ2У-СБУ-2

В таблице 2 представлены исходные данные и 
результаты анализа проектно-массовых характери-
стик вышеприведенных вариантов исполнения РБ 
«Фрегат-СБУ» для случаев выведения на ГСО и ГПО.
Скорость довыведения на ГПО для всех вариантов 

принималась Vд=370 м/с.

В таблице 3 приведены результаты расчёта Мп,н 

и Мр,СБ при выведении различных целевых нагрузок 
разгонным блоком РБФ2У-СБУ-1 (Мр,СБ=5000  кг) 
с довыведением 115  м/с при начальной массе ГБ 
Мн,ГБ=17200 кг.
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таблица 3 – Результаты расчёта Мп,н и Мр,СБ  при 
выведении целевых нагрузок разгонным блоком 
РБФ2У-СБУ-1

целевая орбита Vx, п, м/с Мп,н, кг Мр,СБ, кг

ГСО 4987 2568 5032

ГПО 3485 4698 2902

полёт к Венере, Марсу 3945 3937 3617

полёт к Луне 3305 5024 2576

ВКО
(H=23300 км; i=56°) 3880 4044 3563

В таблице 4 приведены результаты расчёта Мп,н 

и Мр,СБ  при выведении различных целевых нагрузок 
разгонным блоком РБФ2У-СБУ-2 (Мр,СБ = 8500 кг) без 
довыведения при начальной массе ГБ Мн,ГБ = 22000 кг.

таблица 4 – результаты расчёта Мп,н и Мр,СБ при 
выведении целевых нагрузок разгонным блоком 
РБФ2У-СБУ-2

целевая орбита Vx, п, м/с Мп,н, кг Мр,СБ, кг

ГСО 4870 3750 8500

ГПО 3370 6580 5780

полёт к Венере 
и Марсу 3830 5600 6750

полёт к Луне 3190 6750 5650

ВКО
(H=23300 км; i=56°) 3765 5750 6700

заключение
1.  Представлены результаты модернизации суще-

ствующего РБ «Фрегат-СБ» с целью дальнейшего 
улучшения его ТТХ и расширения возможностей 
его применения по выведению полезных нагрузок 
увеличенной массы в составе РН повышенной и вы-
сокой грузоподъёмности типа «Ангара А-3» и «Ан-
гара А-5», способных выводить на опорную орбиту 
с Н=200 км ГБ с массой ≥17000 кг и ≥22000 кг.
2.  На базе разработанного разгонного блока 

РБФ2У возможно создание ряда разгонных блоков 
с увеличенной заправкой рабочего топлива СББ: 
3470 кг, 5000 кг и 8500 кг.
3.  РН грузоподъёмностью ≥17300  кг с РБФ2У-

СБУ-1, имеющим заправку СББ 5000  кг, могут вы-
вести ПН:

-- на ГСО – 2750 кг;
-- на ГПО – 5000 кг,
что обеспечивает конкурентные возможности с РН 

«Falcon-9».
4.  РН грузоподъёмностью 22000 кг с РБФ2У-

СБУ-2, с заправкой СББ – 8500 кг могут вывести ПН:
-- на ГСО – 3750 кг,
-- на ГПО – 6600 кг.
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Главный испытательный космический центр 
Министерства обороны Российской Федерации 
(ГИКЦ)  – уникальное соединение Вооружённых 
Сил, одной из главных задач которого является 
управление космическими аппаратами (КА) военно-
го и гражданского назначения. ГИКЦ обеспечивает 
управление порядка 80% отечественных КА военно-
го, двойного, социально-экономического и научно-
го назначения. В  сотрудничестве предприятий про-
мышленности, испытательных полигонов, Центра 
командно-измерительного комплекса и научных уч-
реждений с 1957 года было испытано более 250 ти-
пов КА, обеспечено управление более 3 тысяч КА.
О плодотворном сотрудничестве свидетельствует 

многолетний период взаимодействия ГИКЦ и научно-
производственного объединения имени С.А. Лавочки-
на (НПОЛ), которое началось в 1960-х годах прошло-
го столетия, когда ОКБ Машиностроительный завод 
имени  С.А.  Лавочкина стал заниматься созданием 
космических систем связи, КА, спускаемых аппаратов 
(СА) по исследованию планет (Мельничук А.Д. и др., 
2015). Это было время активного освоения космиче-
ского пространства, противоборства двух сверхдер-
жав не только в гонке вооружения, но и в достижении 
лидерства в освоении космического пространства.

Участвуя в активном освоении космического про-
странства, учёные и инженеры НПОЛ воплощали 
свои идеи по созданию межпланетных КА, а ГИКЦ 
обеспечивал управление первыми межпланетными 
КА, направлявшимися к Венере и Марсу. Управление 
осуществлялось из Евпаторийского КИП-16 ГИКЦ и 
созданного там центра управления полётами (ЦУП) 
с применением станции дальней космической связи 
«Плутон», оснащённой антеннами АДУ-1000 (Ко-
лесников Н.П. и др., 2006).
Отечественными учёными с использованием меж-

планетных КА типа «ВЕНЕРА» и «МАРС» прово-
дилась научная работа по исследованию атмосферы 
и поверхности Венеры и Марса. С июня 1967 года 
по август 1970 года были успешно выполнены про-
граммы полёта четырёх управляемых межпланетных 
КА «ВЕНЕРА-4»…«ВЕНЕРА-7» (рисунок 1). В мае 
1971 года произведён запуск и начато успешное 
управление полётом межпланетных КА «МАРС-2» и 
«МАРС-3» (рисунок 2). Продолжительность полёта 
превысила 6 месяцев. От каждого из КА был отделён 
СА, а платформа КА с помощью тормозной двига-
тельной установки переведена на орбиту искусствен-
ного спутника Марса (ИСМ). Каждый из СА доставил 
на поверхность Марса вымпел с изображением герба 
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рисунок 1. КА «ВЕНЕРА-5»

рисунок 2. КА «МАРС-3»

СССР, а СА межпланетного КА «МАРС-3» получил 
и передал на свой спутник видеосигналы панорамы 
марсианской поверхности и результаты научных из-
мерений. С ИСМ они были переданы и приняты на 
Евпаторийском и Уссурийском командно-измери-
тельных пунктах (КИП). Кроме того, с ИСМ были 
переданы результаты фотографирования поверхно-

сти Марса установленными на них фототелевизи-
онными камерами. Управляемые из Евпаторийского 
КИП ИСМ свыше 8 месяцев выполняли программу 
исследований Марса.
В 70-х годах по программам Е-7 (ИСЛ), Е-8 (рабо-

та с луноходами) и Е-8-5 (доставка лунного грунта) 
обеспечивалось управление с Симферопольского 
КИПа четырьмя искусственными спутниками Луны 
(ИСЛ), двумя аппаратами для забора и доставки на 
Землю лунного грунта (у одного из них не завершена 
программа полёта, так как вышло из строя грунто-
заборное устройство), а также аппаратом «ЛУНА-
17» и доставленным им луноходом (Долинин  А.И., 
2016). Эти аппараты разработаны в НПОЛ под ру-
ководством главного конструктора  Г.Н.  Бабакина. 
В процессе управления ими выполнены точнейшие 
траекторные измерения, а также коррекции траек-
тории на пути к Луне, при возвращении на Землю 
и на орбитах вокруг Луны по результатам расчётов 
баллистическими центрами, входящими в состав 
межведомственной главной баллистической группы. 
Были получены фототелевизионные изображения 
поверхности Луны, произведён забор лунного грунта 
и доставлен на Землю («ЛУНА-16»). Наконец, осу-
ществлено управление движением и действиями на 
Луне первого, передвигающегося по её поверхности 
аппарата «ЛУНОХОД-1» (рисунок 3), доставленного 
туда КА «ЛУНА-17» и проработавшего под управле-
нием наземного «экипажа» с 17 ноября 1970 года по 
4 октября 1971 года (рисунок 4).
Ввиду уникальности создаваемых НПОЛ автомати-

ческих космических станций, космические програм-
мы по изучению Венеры, Марса и Луны определили 
дальнейший облик и техническое оснащение сред-
ствами НАКУ ГИКЦ под управление межпланетны-
ми КА.  Были апробированы принципиально новые 
концептуальные подходы к управлению КА на сверх-
дальних расстояниях.
Расширялся спектр решаемых задач по изучению 

космического пространства, усложнялась бортовая 
и наземная аппаратура, выдвигались новые требо-
вания к процессу управления КА. НПОЛ приступи-
ло к созданию более наукоёмких КА. Впоследствии 
продолжились полёты последовательно усложняв-
шимися межпланетными КА к Венере и Марсу. 
Полёты к Венере совершались межпланетными 
КА «ВЕНЕРА-8» с конца марта по июль 1972 года, 
«ВЕНЕРА-9», «ВЕНЕРА-10» – с первой половины 
июня до конца октября 1975 года. Отличительны-
ми особенностями, наряду с возросшим составом и 
информативностью научных исследований, были: 
перевод межпланетных КА «ВЕНЕРА-9», «ВЕНЕ-
РА-10» после отделения от каждого из них СА на 
орбиту искусственного спутника Венеры; осущест-
вление мягкой посадки СА на поверхность плане-

ИСТОРИЧЕСКИЙ ОПЫТ СОТРУДНИЧЕСТВА ГИКЦ МО РФ ИМЕНИ Г.С. ТИТОВА И НПО ИМЕНИ С.А. ЛАВОЧКИНА  
ПО УПРАВЛЕНИЮ КОСМИЧЕСКИМИ АППАРАТАМИ
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ты и передачи с них научной информации, ретран-
слируемой в Центр дальней космической связи БА 
межпланетных КА «ВЕНЕРА-9» и «ВЕНЕРА-10».
Полёты к Марсу совершались КА «МАРС-4», 

«МАРС-5» с конца июля 1973 года и «МАРС-6», 
«МАРС-7»  – с начала августа того же года по ок-
тябрь 1974 года. Главной отличительной особен-
ностью процессов управления КА явилось то, что 
ГИКЦ пришлось работать с четырьмя одновременно 
летящими сложными межпланетными аппаратами. 

При этом КА «МАРС-4» и «МАРС-5» не имели в 
своём составе СА и предназначались для фототеле-
визионной съёмки поверхности Марса и научных из-
мерений с орбиты ИСМ. Первый из них не вышел на 
орбиту ИСМ и выполнил задачу лишь с пролётной 
траектории, второй стал ИСМ и выполнил задачу 
полностью. Наиболее результативным был полёт КА 
«МАРС-6». Его СА отделился после дополнитель-
ной коррекции траектории движения КА специально 
установленной бортовой системой астронавигации, 

рисунок 4. Командир экипажа «ЛУНОХОД-1» Игорь Фёдоров за работой

рисунок 3. Планетоход «ЛУНА-1»
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затем СА был приторможен в атмосфере Марса вы-
пущенным с него аэродинамическим конусом, а по-
том была введена в действие парашютная система. 
В  целом ход выполнения марсианской программы 
лишний раз свидетельствовал о том, как нелегко 
осуществлять управление столь сложными КА на 
столь больших удалениях. Космические программы 
по изучению Венеры и Марса позволили отработать 
вопросы динамики полётов и посадки на планеты 
Солнечной системы, изучения атмосферы планет, пе-
редачи информации и получения панорамных сним-
ков поверхностей планет.
Продолжились также работы по программе из-

учения Луны и окололунного пространства (Куз-
нецов  И.А. и др., 2016). Всего обеспечивалось 
управление четырьмя лунными КА  – «ЛУНА-20» 
(старт 21 февраля 1972 года) по программе забора 
и доставки на Землю лунного грунта; «ЛУНА-21» 
(старт 16  января 1973 года) с «ЛУНОХОДОМ-2»; 
«ЛУНА-22» (старт 29 мая 1974 года), выведенным 
на орбиту спутника Луны, и «ЛУНА-23» (старт 
28  октября 1974  года) по незавершённой програм-
ме забора лунного грунта из-за поломки грунтоза-
борного устройства. Все эти аппараты, в том числе 
и «ЛУНОХОД-2», были усовершенствованными 
по сравнению с их предыдущими аналогами. Тех-
нические средства и технология управления ими в 
основном соответствовали ранее применявшимися. 
Программы были напряжёнными и выполнялись 
трёхсменными расчётами.
Запуск и взятие на управление межпланетного КА 

«ВЕНЕРА-11» осуществлены 9 сентября 1978 года, 
а  межпланетного КА «ВЕНЕРА-12»  – 14  сентября 
1978 года. Были проведены работы по коррекции 
траектории на пути к Венере, отделению СА, совер-
шившего мягкую посадку на её поверхность, пере-
вод межпланетного КА на траекторию искусственно-
го спутника Солнца. В конце октября – начале ноября 
1981 года был произведён запуск ещё двух межпла-
нетных КА  – «ВЕНЕРА-13» и «ВЕНЕРА-14». Они 
выполнили те же задачи, что и предыдущие два ап-
парата, и, кроме того, от них были получены цветные 
панорамы мест посадки СА и результаты химическо-
го анализа грунта Венеры.
Запуск последнего в ХХ веке лунного КА «ЛУНА-

24» был осуществлён 9 августа 1976 года. Это был 
третий отечественный лунный аппарат, совершив-
ший полёт Земля  – Луна  – Земля. По результатам 
управления из Симферопольского КИП-10 была осу-
ществлена коррекция траектории его полёта к Луне. 
Аппарат был переведён на круговую селеноцентри-
ческую орбиту с высотой 115 км над лунной поверх-
ностью. Затем проведена предпосадочная коррекция 
его движения и осуществлена мягкая посадка на по-
верхность Луны. По командам из того же КИП-10  

произведено бурение лунного грунта и взятие об-
разцов в контейнер возвращаемого аппарата. По 
дальнейшим командам из КИП-10 КА «ЛУНА‑24» 
отстартовал от лунной поверхности и направился 
к Земле, совершив мягкую посадку на территории 
СССР, доставил лунный грунт.
Ко времени полёта межпланетных КА «ВЕНЕ-

РА-15, -16» (старты 2 и 7 июля 1983 года) на КИП-22 
была усовершенствована станция «Квант-Д». Наряду 
с дециметровым в ней был введён сантиметровый ди-
апазон волн. В таком виде станция смогла принимать 
информацию большого объёма с результатами гло-
бальных съёмок поверхности Венеры радиолокатора-
ми бокового обзора. Эта информация передавалась со 
скоростью 100 кбит/с с расстояний свыше 100 млн. км. 
В  1984 году для работы с межпланетным КА «ФО-
БОС» на Уссурийском КИП-15 была сооружена стан-
ция, подобная ранее созданной и дооснащённой сан-
тиметровым диапазоном волн станции «Квант-Д». На 
базе этих станций был создан радиотехнический ком-
плекс (РТК) третьего поколения «Квант-Д». Он по-
зволил принимать от КА «ФОБОС-1, -2», летящих на 
удалении до 400 млн. км, телеметрическую информа-
цию со скоростью 131 кбит/с и производить траектор-
ные измерения с точностью до 0,5 мм/с по скорости и 
10 м по дальности.
Межпланетные КА «ВЕНЕРА-15» и «ВЕНЕРА-16» 

после двух коррекций траекторий полёта были вы-
ведены на орбиты искусственного спутника Венеры. 
Принята информация с результатами глобальных 
съёмок радиолокаторами бокового обзора северной 
полярной области Венеры, тепловой карты её поверх-
ности и параметров её ионосферы.
Межпланетный КА «ФОБОС-1» (запущен 7 июля 

1988 года) был потерян на пути к Марсу из-за ошиб-
ки в программе управления в период перевода управ-
ления из КИП-16 в ЦУП ЦНИИмаш (г.  Королёв). 
Причиной явилась несогласованность программного 
обеспечения ЦУП ЦНИИмаш с применявшимся на 
КИП-16. Межпланетный КА «ФОБОС-2» (запущен 
12 июля 1988 года) выведен на орбиту ИСМ в край-
не сложных условиях непрерывно изменяющегося 
взаимного положения Земли, Марса и его спутника 
Фобоса. По результатам измерений, управляющими 
командами станции «Квант-Д» удалось вывести КА 
на орбиту ИСМ, квазисинхронную с орбитой есте-
ственного спутника  – Фобоса так, что расстояние 
между искусственным и естественным спутниками 
Марса циклически изменялось в пределах от 200 
до 400  км. Результаты фототелевизионных съёмок 
«ФОБОС-2» 01 и 29 марта 1989 года были приняты 
станциями РТК «Квант‑Д».
Запущенный 23  марта 1983 года КА «АСТРОН» 

выведен на орбиту с высотой в апогее 200  тыс.  км 
и в перигее 2  тыс.  км. После подготовки бортовых 
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ультрафиолетовых телескопов и рентгеновских при-
боров в сеансах длительностью 5–6 часов принима-
лась обширная информация об излучениях звёзд и 
галактик.
По аналогичной программе были начаты работы 

с КА «ГРАНАТ», запущенного на орбиту 1 декабря 
1989 года ракетой-носителем «Протон» на высоко-
апогейную орбиту с периодом обращения вокруг 
Земли четыре дня, из которых научные наблюдения 
проводились в течение трёх дней. Обсерватория про-
работала на орбите более девяти лет.
Оперативное управление всеми этими КА осущест-

влялось Главной оперативной группой управления 
(ГОГУ), которая базировалась в основном в непо-
средственной близости к командно-измерительным 
станциям, взаимодействующим с рассматриваемы-
ми КА. Она располагалась: на КИП-16 – при работе 
с КА «ВЕНЕРА», «ВЕГА», а также «АСТРОН» и 
«ГРАНАТ»; на КИП-22 – при работе с КА «ФОБОС» 
в течение первого месяца их полёта (затем КИП-22 
был расформирован, а его личный состав и оснаще-
ние возвращены КИП-16); в ЦУПе г. Королёва при ра-
боте с КА «ФОБОС» по истечении месяца работы с 
ними на КИП-16. Руководителем ГОГУ до 1986 года 
был заместитель начальника КИП-16 по управлению 
КА научного и народнохозяйственного назначения 
В.М. Никольский. Затем – его преемник в этой долж-
ности В.И. Глебов, а начиная с КА «ГРАНАТ» – за-
меститель главного конструктора НПОЛ К.Г.  Суха-
нов. Техническое руководство ГОГУ осуществлялось 
специалистами НПОЛ, и прежде всего генеральным 
конструктором В.М. Ковтуненко.
Проект по созданию спутника видовой разведки, 

призванный заменить спутники серии «НЕМАН», 
был начат в НПОЛ в 1977 году. В 1983 году проект 
был одобрен, первый старт планировался на 1987 год. 
С распадом СССР проект был остановлен на 10 лет, и 
лишь 6 июня 1997 года был запущен первый аппарат, 
получивший обозначение «КОСМОС-2344». Второй 
аппарат был запущен 25 июля 2002 года и получил 
обозначение «КОСМОС-2392» (Федоров А.В., 2012). 
Управление данной серией КА обеспечивалось 
с  применением командно-измерительных станций 
ближнего космоса под руководством первого испы-
тательного центра ГИКЦ.
С середины 90-х годов в НПОЛ начались работы 

по созданию универсального разгонного блока (РБ) 
«Фрегат» с двигательной установкой многократно-
го запуска. За период 2000–2003 гг. было проведено 
шесть успешных запусков РБ «Фрегат» в составе 
ракеты-носителя «Союз», при обеспечении которых 
ГИКЦ принимал непосредственное участие в отра-
ботке технологии последующего спуска РБ с орбиты 
с использованием надувного тормозного устройства. 
В  период февраль–август 2002 года ГИКЦ решал 

рисунок 5. РБ «Фрегат»

рисунок 6. РБ «Фрегат-МТ»

рисунок 7. РБ «Фрегат-СБ»
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базовые задачи управления РБ «Фрегат» при выве-
дении международных КА «КЛАСТЕР», предназна-
ченных для изучения магнитосферы Земли.
27 сентября 2003 года ГИКЦ осуществил информа-

ционное обеспечение запуска ракеты-носителя с РБ 
«Фрегат» при выведении на траекторию движения к 
Марсу станции «МАРС-ЭКСПРЕСС» с КА-зондом 
«БИГЛ-2». Составными частями миссии стали ор-
битальный аппарат (искусственный спутник Марса) 
с приборами дистанционного зондирования и поса-
дочный аппарат «Бигль-2» (малая станция), предло-
женный британскими учёными.
С 2001 по 2013 годы боевой расчёт ГИКЦ обеспе-

чивал запуски КА системы предупреждения о ракет-
ном нападении в интересах безопасности Российской 
Федерации (Крылов А.М., 2014), а в ноябре 2015 года 
обеспечивал вывод на орбиту принципиально ново-
го КА «ТУНДРА» Единой космической системы. 
В разработке «Отсек А» и «Отсек Б» (оба составля-
ют так называемый «модуль целевой аппаратуры») 
КА «ТУНДРА» приняло непосредственное участие 
НПОЛ по соглашению с ЦНИИ «Комета». НПОЛ 
занималось разработкой несущей конструкции (кар-
касы обоих отсеков, сотопанели с оборудованием и 
пр.), внутренней и внешней навески (приёмники, те-
плопроводы, радиаторы, остронаправленные антен-
ны, направленные антенны) этих блоков, прочност-
ными и динамическими расчётами.
Сейчас сотрудничество ГИКЦ и НПОЛ заключает-

ся в совместном участии при проведении испытаний 
КА научного и двойного назначения. Модификации 
РБ «Фрегат», применяемые при запусках КА, заре-
комендовали себя как надёжное средство выведения 
КА на орбиту (Асюшкин  В.А. и др., 2014). С  2000 
года по 2017 год было запущено свыше 60 РБ «Фре-
гат». Выведены на расчётные орбиты более 100 КА 
российского и зарубежного производства. Запу-
ски осуществляются с трёх космодромов: Плесецк, 
Байконур, Куру (Французская Гвиана). РБ «Фре-
гат» обладает исключительными характеристиками: 
длительное (до двух суток) время активного суще-
ствования, алгоритмы управления, позволяющие 
преодолевать нештатные ситуации, многократность 
включения (до  семи раз) маршевой двигательной 
установки, высочайшая надёжность и, практически, 
идеальная точность выведения благодаря использо-
ванию оборудования ГЛОНАСС/GPS.
Кроме сотрудничества в организации и проведе-

нии испытаний перспективных космических средств 
(КСр), ГИКЦ и НПОЛ связывает совместная научная 
работа: участие в научно-практических конферен-
циях, рецензирование научных трудов, направления 
диссертационных исследований соискателей учёных 
степеней кандидатов и докторов наук, а также публи-
кации научных статей в рецензируемых изданиях.

О начале нового этапа сотрудничества в вопросах 
организации и проведения испытаний перспектив-
ных образцов КСр свидетельствует создание НПОЛ 
в интересах обороноспособности государства нового 
КА радиолокационной разведки.
Начиная с 1965 года НПОЛ создаёт КА для реше-

ния очень сложных и интересных научно-техниче-
ских задач. Предприятие располагает современной 
проектно-конструкторской и мощной лабораторной 
и испытательной базой: его богатый опыт в создании 
передовых технологий существенным образом опре-
делил путь развития и для ГИКЦ  – за прошедшие 
пятьдесят лет совершенствовались существующие 
и внедрялись новые информационные технологии 
управления КА.  Сегодня Научно-производствен-
ное объединение имени  С.А.  Лавочкина  – одно из 
ведущих в России предприятий по разработке не-
пилотируемых средств исследования космоса и 
космических средств в интересах обеспечения обо-
роноспособности государства. Многолетний труд и 
профессионализм трудового коллектива предпри-
ятия признан как у нас в стране, так и за рубежом. 
Мы высоко ценим сложившиеся между нашими ор-
ганизациями связи и нацелены на плодотворное со-
трудничество в будущем.
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Спускаемые аппараты «ВЕНЕРА-9–14» 
советской серии «ВЕНЕРА», созданные в НПО 
имени С.А. Лавочкина, уже более 40 лет остаются 
непревзойденными советскими достижениями в 
космических исследованиях Солнечной системы. 
За прошедшие почти полвека эксперименты по 
исследованию поверхности планеты, выполненные 
аппаратами «ВЕНЕРА-9–14», не были повторены 
ни одним космическим агентством мира, главным 
образом, из-за весьма значительных технических 
трудностей. Венера обладает бескислородной 
углекислотной атмосферой, с давлением 9.2 МПа 
и температурой 735 К у поверхности. Спускаемый 
аппарат (СА) должен противостоять этим 
условиям в течение длительного времени. Какими 
техническими решениями можно было бы обеспечить 
более продолжительную работу нового аппарата для 
исследования поверхности Венеры, если строить его 
тепловую схему подобно аппаратам «ВЕНЕРА-9–14», 
с гермоотсеком, сохраняющим физические условия, 
необходимые для работы обычных приборов или для 
новых, высокотемпературных устройств? 
В статье рассматриваются и обсуждаются 
варианты технического обеспечения долговременной 
теплозащиты внутренней части герметичного СА, 
в частности поглощение проникающего тепла в 
процессе испарения воды.

Ключевые слова:  
Венера;  
долгоживущие спускаемые аппараты; 
теплозащита.

«VENERA-9–14» descent vehicles of Soviet  
«VENERA» family, developed by Lavochkin  
Association have been inimitable achievements  
in the field of Solar System exploration for more  
than 40 years. Over the past nearly half a century  
the experiments on the planet’s surface studying, 
performed by «VENERA-9–14» SC,  
were never repeated by any Space Agency  
in the world, mainly because of  
the significant engineering challenges.  
Venus has anoxic carbon-dioxide  
atmosphere with pressure of 9.2 MPa  
and near-surface temperature of 735 К.  
The descent vehicle shall be able  
to survive in that environment for  
a long time. What kind engineering  
approaches could provide longer operation  
of a new Venus surface exploration SC  
if its thermal control system is built similar  
to «VENERA-9–14» SC with the pressurized  
section aimed at maintenance of physical environment 
required for normal operation of standard devices  
or new high-temperature resistant devices?  
The article covers options of hardware for  
the long-term thermal protection of the pressurized 
descent vehicle inner side, specifically heat  
absorption during the water evaporation.

Key words:  
Venus;  
long-life descent vehicles;  
thermal protection.

введение
Первая успешная (неконтролируемая) посадка СА 

серии «ВЕНЕРА» на поверхность планеты произо-
шла в 1970 году (советский аппарат «ВЕНЕРА-7»). 
По результатам проведённых непосредственных из-
мерений были рассчитаны значения давления и тем-
пературы на поверхности планеты. Они составили 
90±15 атмосфер и 475±20°C. Следует отметить, что 
впервые правильную теоретическую оценку тем-

пературы у поверхности Венеры дал  Р. Вилдт, ещё 
в 1940 году (Wildt R., 1940). Но тогда эта работа не 
привлекла внимания и, к сожалению, осталась не-
известной не только разработчикам аппаратов для 
исследования планеты, но и учёным, которые выда-
вали для них исходные данные. «ВЕНЕРА-7» и дру-
гие последующие аппараты серии «ВЕНЕРА» были 
разработаны в НПО имени С.А. Лавочкина (Автома-
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тические космические аппараты…, 2010). Аппараты 
имели одинаково устроенную пассивную теплоза-
щиту – металлический гермокорпус, облицованный 
снаружи пористой теплоизоляцией. В 1975 году, на 
поверхность планеты Венера опустились аппараты 
«ВЕНЕРА-9 и -10», которые впервые передали изо-
бражения поверхности. Через 7 лет, в 1982 году, бо-
лее сложные исследования выполнили «ВЕНЕРА-13 
и -14» (Ксанфомалити Л.В., 1985). На поверхности 
планеты аппараты проработали от 23 минут («ВЕНЕ-
РА-7») до 127 минут («ВЕНЕРА-13» и «ВЕНЕРА-14») 
(Ксанфомалити Л.В., 2012). В состав приборов науч-
ной нагрузки входили телевизионные камеры (Сели-
ванов А.С., Гектин Ю.М. Герасимов М.А. и др., 1983). 
Передача телевизионных изображений – это широко 
используемый современный метод исследования не-
бесных тел и поиска следов жизни в космосе. Таким 
методом в наши дни интенсивно исследуется дру-
гая планета, Марс. Но ещё 45 лет назад аппараты 
«ВЕНЕРА» телевизионным методом исследовали 
поверхность планеты Венера. Исследования, про-
водимые на Марсе многочисленными аппаратами, 
ныне опираются на весьма совершенные методы. 
Исследовательских миссий много; только с 2013 года 
на поверхности планеты работали два «марсохода» 
(ровера) «OPPORTUNITY» и «CURIOSITY», а на 
орбите искусственных спутников Марса работают 
европейский «Mars Express», американские «MARS 
ODYSSEY», «MRO» и «MAVEN». Начал свою ра-
боту российско-европейский аппарат «EXOMARS».
В отличие от аппаратов для исследований Мар-

са, миссии «ВЕНЕРА» в технологическом отноше-
нии были гораздо сложнее. Они предназначались 
для получения общих представлений о поверхно-
сти планеты, обладающей чрезвычайно плотной 
углекислотной атмосферой, с давлением 9.2  МПа 
и с температурой 735 К у поверхности. Главной за-
дачей аппаратов «ВЕНЕРА» было выполнение науч-
ной программы на поверхности планеты в течение 
достаточно длительного времени, причём, помимо 
давления и температуры, проблемой оставалась хи-

мическая агрессивность основных и малых состав-
ляющих атмосферы, что было обнаружено ещё при 
наземной отработке аппаратов. В целом результатив-
ность проекта и объём полученных данных опреде-
лялись достигнутой продолжительностью работы 
спускаемых аппаратов в условиях Венеры (Лемешев-
ский С.А. и др., 2016; Хартов В.В., 2015).

1. Высокотемпературная электроника
За прошедшие десятилетия появилась новая, более 

совершенная техника, на основе которой можно соз-
дать долгоживущие аппараты для прямых исследова-
ний планеты. В США создана высокотемпературная 
арсенид-галиевая электроника, работоспособная при 
температурах до 350°C, что лишь на 100° уступает 
условиям Венеры. Некоторые сведения об этих раз-
работках приводятся ниже (Rehan  N., Kuan Yew C, 
Lockman Zm., 2009). В каталогах нет высокотемпера-
турных матриц для получения изображений (с соот-
ветствующими фотокамерами); такие приборы вряд 
ли появятся скоро. Поэтому можно предположить, 
что от некоторых особенностей тепловой защиты 
научной нагрузки аппаратов серии «ВЕНЕРА» отка-
зываться рано. Скорее, следует искать технические 
решения, которые позволят сохранить работоспособ-
ность, например, миниатюрных ПЗС-камер до про-
должительности, скажем, нескольких земных суток. 
(Напомним, что длительность светлого и тёмного 
времени суток на Венере составляет по 58 земных 
суток.) Комбинирование теплозащищённой миниа-
тюрной ПЗС-камеры с предлагаемой ниже долгожи-
вущей системой аппарата позволило бы решить мно-
гие актуальные задачи исследований Венеры.
Следует отметить, что в последние годы в NASA 

удалось разработать устройства ещё более высо-
котемпературной электроники, на основе карбида 
кремния SiC, работоспособные при температурах 
до 700°C.  Авторы разработки полагают, что вы-
сокотемпературные чипы будут использоваться в 
космических миссиях к Венере (Neudeck Philip  G. 
et  al., 2016). Предполагается, что на их основе бу-

таблица 1 – Кремний и некоторые широкозонные (WBG) полупроводники для высокотемпературной электроники

материал Si GaAs SiC
3C-SiC, 4H-SiC, 6H-SiC GaN алмаз

ширина запрещённой  
зоны (eV) 1.1 1.4 2.4 3.26 3.02 3.4 5.5

максимальная рабочая 
температура электроники 

(°C)
150 350 700 700 700 >750 1000

стабильность хорошая отличная превосходная превосходная превосходная хорошая очень хорошая

уровень проработки очень высокий высокий средний средний средний очень низкий очень низкий

ПЕРСПЕКТИВНЫЕ СИСТЕМЫ ТЕПЛОЗАЩИТЫ СПУСКАЕМЫХ АППАРАТОВ  
ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЙ ВЕНЕРЫ
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дет построен долгоживущий аппарат «ВЕНЕРА-Д», 
не требующий теплозащиты. Некоторые сведения о 
свойствах арсенид-галиевых и карбид-кремниевых 
приборов приведены в таблице 1. Высокотемпе-
ратурная электроника на основе GaAs может рабо-
тать при температуре 350°С (Rehan N., Kuan Yew C, 
Lockman Zm., 2009). Но условиям Венеры, как можно 
видеть, наиболее полно отвечают разрабатываемые 
полупроводниковые приборы на основе карбида 
кремния. В предлагаемой статье тепловые схемы ап-
паратов, использующих SiC-электронику, не рассма-
триваются. Нитрид галлия и алмаз, как основа ещё 
более высокотемпературной электроники, вероятно, 
понадобятся для других научных задач.

2. �Методы увеличения 
продолжительности работы 
аппарата на поверхности Венеры
Задачи исследования Венеры требуют длительных 

измерений. Напомним, что основная концепция мис-
сий «ВЕНЕРА-9–14» предусматривала ретрансляцию 
сигналов СА через орбитальный аппарат. После дли-
тельного спуска зонда в атмосфере, около 1 часа, на-
чиналась его работа на поверхности. Большая часть 
научных приборов, передатчик и вся электроника на-
ходились в герметичном корпусе. Система теплоза-
щиты всех аппаратов «ВЕНЕРА» была построена по 
пассивному принципу. Гермокорпус был защищен на-
ружной теплоизоляцией, а внутри гермокорпуса на-
ходился поглотитель тепла на основе фазового пере-
хода в кристаллогидрате LiNO3∙3H2O.  Разработчики 
аппарата гарантировали лишь относительно кратко-
временную работу его приборов, например, 30 мин 
для телевизионных камер (Ксанфомалити Л.В., 2012; 
Ксанфомалити  Л.В., 1983). Но реально ТВ-камеры 
«ВЕНЕРЫ-13 и -14» оставались работоспособными 
более 2 часов (Ксанфомалити Л.В., 2012).
К необходимости длительных измерений, как упо-

миналось выше, относится чрезвычайно важная тема 
изучения гипотетической жизни на поверхности пла-
неты (Ксанфомалити Л.В., 2012), а также сейсмика, 
метеорология и многие другие эксперименты. Но для 
многократного увеличения времени активной рабо-
ты на поверхности исходная тепловая схема, исполь-
зованная на аппаратах «ВЕНЕРА», малопригодна. 
Решением может быть увеличение эффективности 
теплоизоляции, перенесенной внутрь гермокорпуса. 
В качестве эффективной теплоизоляции по-прежнему 
рассматривается ЭВТИ. Одновременно предлагается 
выбор принципиально другого теплопоглотителя на 
основе фазового перехода материала. Как показано 
ниже, эффективным теплопоглотителем может быть 
процесс испарения обыкновенной воды, даже при 
внешнем давлении 9.2  МПа.  Расчёты показывают, 
что подобная тепловая схема, при запасе 100 кг воды, 

позволила бы довести продолжительность активной 
работы аппарата на поверхности Венеры до десятков 
земных суток. Вместе с тем, хотя система с испарите-
лем воды и может стабилизировать тепловой режим 
внутри гермоотсека, но температура стабилизации 
оказывается довольно высокой, около 300°С.
Настоящая статья посвящена модернизированной 

схеме пассивной теплозащиты в нескольких вари-
антах. Расчёты схемы теплозащиты долгоживущего 
СА проводились для двух видов научной нагрузки, 
построенных на основе обычной кремниевой или 
высокотемпературной (до 350°С) GaAs-электроники. 
Долгоживущим мы называем спускаемый аппарат с 
временем активной жизни в несколько раз длительнее 
времени активной работы аппарата «ВЕНЕРА-13».  
Продолжительность активного существования ап-
парата должна быть не менее десяти часов. Одна из 
проблем теплозащиты аппаратов «ВЕНЕРА» была 
в том, что во внешней пористой теплоизоляции ап-
паратов, в условиях высокой плотности атмосферы, 
развивался конвективный перенос тепла, который 
был намного интенсивнее обычной кондуктивной 
теплопередачи. Расчёт показывает, что если тепло-
изоляцию перенести внутрь гермокорпуса, её эффек-
тивность повышается в несколько раз. Внутренняя 
теплоизоляция может быть рассчитана на работу в 
плохо теплопроводящей газовой среде специального 
состава (например, в криптоне), или в вакууме, что 
даёт максимальную эффективность. Очевидно, что 
при внутреннем расположении изоляции температу-
ра гермокорпуса будет близка к внешней температу-
ре, т.е. почти к 500°С, что исключает использование 
алюминиевых сплавов. Использование стали также 
исключается из-за её высокой плотности. Корпус 
аппаратов «ВЕНЕРА» был выполнен из титанового 
сплава (марки ВТ14, ВТ6С, ВТ2св) и мог выдержать 
высокую температуру (Автоматические космиче-
ские аппараты…, 2010), причём в гермокорпусах 
были вмонтированы многочисленные герметичные 
электровводы и оптические гермоокна. Корпус но-
вого аппарата также должен быть выполнен из ти-
танового сплава. Соответственно, примыкающие к 
гермокорпусу изнутри внешние слои теплоизоляции 
также должны длительно выдерживать температуру 
около 500°С. Высокоэффективную ЭВТИ предлага-
ется создать на основе золотой фольги толщиной не-
сколько микрометров, с разделителем из кварцевого 
волокна. Слои теплоизоляции, расположенные вну-
три, примыкающие к приборам, могут быть выполне-
ны из менее высокотемпературных материалов.
Для теплоизоляции от внешней среды использу-

ются материалы, свойства которых приведены в та-
блице 2. Материал ЭВТИ обладает наиболее высоки-
ми термоизолирующими свойствами. Приток тепла 
от внешней среды обозначен как Q1+. Значительное 
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выделение тепла создают и сами научные приборы 
в процессе работы (обозначено как Q2+). В  начале 
работы тепло, проникающее внутрь аппарата, будет 
поглощаться за счёт собственной теплоёмкости по-
глотителя, пока не будет достигнута температура 
фазового перехода материала при давлении 90 МПа. 
Этот ресурс обозначим Q3-. Начальная температура 
поглотителя может быть 0°С. Как известно, вода об-
ладает не только самой высокой теплоёмкостью, но 
и высокой эффективностью в качестве поглотителя 
тепла, если использовать фазовый переход испаряю-
щейся воды. Этот ресурс обозначим Q4-. Как видно из 
таблицы 3, по сравнению с другими материалами вы-
игрыш составляет 5–10 раз. Выше отмечалось, что на 
аппаратах «ВЕНЕРА» применялся «тепловой аккуму-
лятор», материалом которого был кристаллогидрат 
LiNO3∙3H2O. Как показано в таблице 3, лучшими па-
раметрами обладает тепловой аккумулятор на основе 
натрия ацетат-тригидрата Na(CH3COO)∙3H2O. В  та-
блице 3 показаны физические свойства различных 
теплопоглотителей. Ресурс «теплового аккумулято-
ра» обозначим Q5-. Величины Q1+ и Q2+ положитель-
ные, Q3-, Q4- и Q5- отрицательные. Наряду с исполь-
зованием теплоты фазового перехода сама система 
включает физические процессы теплозащиты, кото-
рые также рассмотрены ниже.

3. �Теплопоглотитель на основе 
испаряющейся воды
Идея использовать теплоту фазового перехода (ис-

парения) воды была предложена в 2006 году (Эко-
номов  А.П., Засова  Л.В., 2006). В  гермоотсек, защи-
щённый слоем ЭВТИ, должен быть помещён сосуд 
со 100 кг кипящей воды и устройством для выброса 
пара, критическая точка воды 22.6 МПа и 374.15°С. 
Согласно справочникам, энтальпия воды до нача-
ла кипения при 9.2  МПа составляет 1346  кДж/кг,  
и Q3-=1.346∙106 Дж. Использовать гигантский тепло-
вой эффект испарения воды при земном нормальном 
давлении на Венере, конечно, невозможно, т.к. необхо-
димо куда-то отводить образующийся пар. Но сбрасы-
вать пар можно непосредственно в атмосферу Венеры, 
при этом испарение будет происходить при давлении 
9.2 МПа, что определяет температуру кипящей воды 
304°С (таблица 3). Хорошо известна техническая за-
дача отделения сухого насыщенного пара от жидко-га-
зовой смеси кипящей воды, для чего применяется так 
называемый сухопарник, через который пар должен 
сбрасываться в атмосферу Венеры. Поглощение те-
пловой энергии при испарении составит 1373 кДж/кг,  
т.е. будет меньше, чем при нормальных условиях 
(2257  кДж/кг) и Q4-=1.373∙106  Дж. Интересно, что 
Q3- и Q4- совпадают. К сожалению, обычная современ-

таблица 3 – Материалы, рассматриваемые в качестве поглотителей тепла

материал  
теплопоглотителя

температура фазового  
перехода, °С

скрытая теплота фазового  
перехода, кДж/кг

комментарий,  
предназначение

H2O 0 (при плавлении льда) 334
предварительно требует 

замораживания.  
Обычная Si электроника

Li 180 (при плавлении) 300 специальная высокотемпературная 
GaAs электроника

Na(CH3COO)·3H2O 58 (при плавлении) 264–289 обычная электроника 125°С

парафин 58–60 (при плавлении) 160 обычная электроника 125°С

кристаллогидрат LiNO3∙3H2O. 30 (при плавлении) 171 обычная электроника 125°С

H2O
100 и 305 (испарение  

при давлении 0.1 и 9.2 МПа)
1372 – при P=9.2 МПа  
(2257 – при P=0.1 МПа)

специальная высокотемпературная 
GaAs электроника

таблица 2 – Материалы теплоизоляции

наименование материала КСБ стеклянные микросферы аэрогель ЭВТИ

давление, МПа 9.2 0.1 0.1 0

теплопроводность, Вт/м*К 0.1 0.1 0.01 0.001

плотность, 103 кг/м3 0.3 0.1 0.03 0.03

необходимость в защитной оболочке нет нет да есть

необходимость в вакууме нет нет нет есть

ПЕРСПЕКТИВНЫЕ СИСТЕМЫ ТЕПЛОЗАЩИТЫ СПУСКАЕМЫХ АППАРАТОВ  
ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЙ ВЕНЕРЫ
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ная электроника на основе кремния при температуре 
304°С работать не может. Поэтому тепловой режим 
защищенной аппаратуры должен дополнительно под-
держиваться тепловым аккумулятором, отделенным 
от резервуара с водой слоем ЭВТИ. Ресурс Q5- принят 
3000 кДж, что при средней теплоте фазового перехо-
да требует 11 кг натрия ацетат-тригидрата (плотность 
1.45∙103 кг/м3).
Таким образом, заданными параметрами при рас-

чётах были тепловой поток, проникающий в 100-кг 
слой воды и ограниченный величиной 10 Вт/м2, а так-
же диаметр внешней сферической оболочки 600 мм.

4. �Долгоживущий спускаемый аппарат 
с кремниевой электроникой
Теплозащита аппарата, использующего обычную элек-

тронику на основе кремния и теплопоглотитель на осно-
ве испарения воды, должна иметь многослойную струк-
туру, состоящую из следующих элементов (рисунок 1):
1.  Титановый сферический гермокорпус (в контак-

те с атмосферой), диаметр 600 мм, масса 65 кг. Объём 
V1=113.1 л.
2.  Высокотемпературная ЭВТИ, примыкающая к 

гермокорпусу изнутри, состоящая из 20 слоев золо-
той фольги, ограничивающая проникающий извне 
тепловой поток до 10 Вт/м2.
3.  Резервуар теплопоглотителя, 100  кг кипящей 

воды, в соединённом с атмосферой сухопарником, 
с пренебрежимым перепадом давлений. Объём 
V2=100 л.
4.  Изоляция из 60 слоев ЭВТИ, диаметр 30  см 

(29.2 см), ограничивающей проникающий извне те-
пловой поток величиной 0.28 Вт/м2.
5.  Теплопоглотитель из натрия ацетат-триги-

драта (NaCH3COO)∙3H2O, масса 11  кг, с фазо-

вым переходом плавления при при 58°С.  Объём 
V3=7.72 л.
6. Научная и служебная аппаратура в тепловом кон-

такте с теплопоглотителем из (NaCH3COO)∙3H2O. 
Как показывает расчёт, на аппаратуру остаётся объём 
5.4 л. Предполагается, что ее масса может составить 
m=14 кг при теплоёмкости c=0.04 Дж /кг град.
Таким образом, полная масса аппарата должна со-

ставить 190 кг (65 кг оболочка+100 кг вода+11 кг те-
пловой аккумулятор+14 кг аппаратура).

5. �Аппарат с арсенид-галиевой 
электроникой
Еще более существенное увеличение продолжи-

тельности работы возможно как за счёт увеличения 
массы аппарата, так и с переходом на высокотем-
пературную GaAs-электронику, с рабочей темпера-
турой около 350°С, с охлаждением испаряющейся 
водой при повышенном давлении. Структура долго-
живущего аппарата (рисунок 2) следующая:
1.  Титановый гермокорпус повышенной проч-

ности (в контакте с атмосферой), внешний диаметр 
гермокорпуса также 60 см, масса гермокорпуса 65 кг.
2.  Слой высокотемпературной ЭВТИ, состоящей 

из 20 слоёв золотой фольги, ограничивающей прони-
кающий тепловой поток величиной 10 Вт/м2.
3.  Резервуар 100  кг кипящей воды, соединённый 

с атмосферой сухопарником.
4.  Научная и служебная аппаратура в тепловом кон-

такте со средой (кипящая вода при давлении 9.2 МПа 
и температуре 304°С.) Объём: 7.7 л, масса 15 кг. Пол-
ная масса аппарата 180 кг (65 кг+100 кг+15 кг), при-
мерно, как и при комбинированной теплозащите. 
За счёт испарения воды, продолжительности работы 
аппарата может достигать 50 земных суток при рас-
сеиваемой мощности аппаратуры 50 Вт.

рисунок 1. Долгоживущий аппарат с кремниевой 
электроникой. Все обозначения рассматриваются 
в тексте

рисунок 2. Долгоживущий аппарат с арсенид-галиевой 
высокотемпературной электроникой. Обозначения 1–3 
те же, что на рисунке 1. Аппаратура с высокотемпературной 
электроникой обозначена цифрой 7
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6. �Расчёты продолжительности 
активного существования аппарата
Для аппарата с кремниевой электроникой (рису-

нок 1) получены следующие результаты. Через слой 2 
проходит удельный поток 10 Вт/м2, площадь s=1.15 м2; 
суммарный поток F1=10.15 Вт. Суммарный тепловой 
поток через слой 4, s=0.28 м2 (при том же удельном 
потоке 10 Вт/м2) составит Q1+=0.28 Вт. Слой 5 имеет 
объём 7.72 л и включает тепловой аккумулятор с мас-
сой 11 кг, который состоит из Na(CH3COO)∙3H2O (на-
трий ацетат тригидрата), с плотностью 1.45∙103 кг/м3.  
Температура плавления 58°C, теплота плавления 
264–289 кДж/кг, ресурс Q5-=3000 кДж; теплоёмкость 
в жидкой фазе c1 около 0.05  кДж/кг  град, что даёт 
дополнительно Q6-=8.8  кДж. В  этом же отсеке раз-
мещается научная и служебная аппаратура (14  кг), 
построенная на основе кремниевой электроники, на-
ходящаяся в тепловом контакте с материалом тепло-
вого аккумулятора. Начальная температура работы 
аппарата принята 5°С и максимальная 105°С, ресурс 
Q7-=100°∙c∙m=590 кДж. Суммарный ресурс (Q5-+Q6-+ 
+Q7-)=3.6∙106 Дж. Рассеиваемая мощность Q2+ прини-
мается равной 1, 3, 5, 10 и 50 Вт.
Таким образом, температура 105°С в отсеке тепло-

вого аккумулятора и защищенной аппаратуры будет 
достигнута за время τ1:
τ1=(Q5-+Q6-+Q7-)/(Q1++Q2+).
Соответственно, τ1 есть: Q2+, Вт 0, 1, 3, 5, 10, 50
τ1, с/сут 1.29∙107/149, 2.81∙106/32.6, 1.1∙106/12.7, 

6.82∙105/7.89, 3.50∙105/4.05 7.16∙104/0.829 (земных).
Можно видеть, что в рассмотренном случае (аппа-

ратура с обычной кремниевой электроникой) водяная 
оболочка практически никакой роли не играет. Если 

её удалить, Q1+ при прочих равных условиях увели-
чится до 0.5 Вт, что при рассеиваемой мощности, на-
пример, Q2+=3 Вт, сокращает продолжительность ра-
боты незначительно, с 12 до 11 суток. (Уместно ещё 
раз напомнить, что продолжительность светлого и 
тёмного времени суток на Венере составляет по 58.5 
земных суток.) Упрощая, можно сказать, что тепло-
поглотитель на основе испарения воды лишь как бы 
снижает температуру окружающей среды с 460 до 
300оС, причём без водяной оболочки в рассмотрен-
ном варианте диаметр аппарата может быть умень-
шен вдвое, а масса – на 65%. Передатчик с выходной 
мощностью 50 Вт и КПД 50% может работать непре-
рывно 20 часов, что в 10 раз превышает продолжи-
тельность работы «ВЕНЕРЫ-13». По длительности 
для ряда задач это уже вполне приемлемо и не тре-
бует использования высокотемпературных компонен-
тов. Если часть освободившейся массы заменить те-
пловым аккумулятором, продолжительность работы 
можно довести до двух суток. В рассмотренном вари-
анте гермоотсек не рассчитан на размещение батареи; 
предполагается, что энергией аппаратуру будет снаб-
жать ветроэлектрогенерататор. Такая конструкция, 
работоспособная в условиях Венеры, была создана в 
90-х годах А.Л. Кемурджианом и В.В. Громовым, ав-
торами луноходов, во ВНИИТРАНСМАШ. Это также 
принципиальное новшество предлагаемого проекта.
Другие результаты получаются для аппарата с вы-

сокотемпературной Ga-As электроникой. Темпера-
тура в слое 3 304°С, масса слоя 3 100 кг, энтальпия 
воды Q3-=1.346∙106  Дж, энтальпия парообразования 
Q4-=1.373∙106 Дж (при 9.2 МПа), суммарный тепло-
вой поток F1=10.15 Вт (здесь Q1+=F1). Ресурсом Q7- 
можно пренебречь. Продолжительность полного ис-
парения 100 кг воды, без учета Q2+, составит:

рисунок 3. Продолжительность работы аппарата в зависимости от мощности, рассеиваемой аппаратурой. Вертикальные 
штрихи выше уровня 300°С соответствуют исчерпанию рабочего тела. В правой части показано положение уровня 
ограничения температуры 105°С (для аппаратуры с обычной кремниевой электроникой)
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τ2=(Q3-+Q4-)/F1=(1.346+1.373)∙106 Дж×102 кг/10.15 Дж/с= 
=2.68∙107 с или 310 земных суток.
Слоя 4 ЭВТИ и теплового аккумулятора 5 в этом 

варианте нет (рисунок 2), научная и служебная аппа-
ратура с Ga-As электроникой находится в тепловом 
контакте с водой, рабочая температура 304°С. Сум-
марный ресурс (Q3-+Q4-)=2.72∙108 Дж. Рассеиваемая 
мощность Q2+ принимается равной 1, 5, 10 и 50 Вт.
Продолжительность работы τ2 определяется вре-

менем до полного испарения воды с учётом Q2+. T2= 
=(Q3-+Q4-)/(Q1++Q2+). Соответственно, τ2 есть Q2+,  
Вт 0, 1, 5, 10, 50, 100.
τ2, с  /сут 2.68∙107/310, 2.44∙107/282, 1.80∙107/208, 

1.35∙107/156, 4.52∙106/52.3, 2.47∙106/28.6.
Таким образом, аппарат с теплопоглотителем на 

основе испарения воды, позволяет передатчику с вы-
ходной мощностью 50 Вт и КПД 50% работать не-
прерывно 50 суток (рисунок 3). Предполагается, что 
энергией аппаратуру будет снабжать ветроэлектроге-
нертатор, как отмечено выше. 
В заключение приведём некоторые сведения о тер-

модинамике процесса. Сопло, где газ расширяется, 
охлаждается вместе с газом, совершающим рабо-
ту W. Это охлаждение в принципе можно исполь-
зовать. Расширение насыщенного перегретого пара 
в дросселе (сухопарнике), соответствующее сфор-
мулированным выше условиям, происходит в ади-
абатическом процессе, с начальными и конечными 
давлениями P1 и P2, температурами T1 и T2 и удель-
ными объёмами V1 и V2. Все эти величины связаны, 
их нельзя назначить произвольно. Перепад давлений 
(P1–P2) составляет менее 0.1 МПа:

P2=P1(V1/V2)γ, где γ  – показатель адиабаты. Дав-
лению P1=9.18  МПа при T1=577  К соответствует 
V1=0.0202848  м3/кг. Расширение до 0.0206432  м3/кг 
даёт P2=9.18 (0.0202848/0.0206432)(4/3)=9.086  МПа. 
Таким образом, работа W=P1V1[1–(V1/V2)γ-1]/(γ–1) со-
ставляет 3.4∙10-3 Дж/кг, т.е. величину, которой можно 
пренебречь.

заключение
Предложены варианты технического решения про-

блемы долговременного активного существования 
спускаемого аппарата для исследований планеты 
Венера с обычной кремниевой и арсенид-галиевой 
высокотемпературной электроникой. Пассивная те-
плозащита обеспечивается испарением 100 кг запаса 
воды при температуре 304°С, определяемой давлени-
ем на поверхности планеты. Расчёты показали:
1.  Аппарат массой около 190  кг с пассивной за-

щитой на основе испарения воды и обычной элек-
троникой в защищённом отсеке с аппаратурой, 
рассеивающей мощность 10  Вт, может обеспечить 
продолжительность работы на поверхности Венеры 

в течение четырёх земных суток, а с рассеиваемой 
мощностью 50 Вт – в течение 20 часов при предель-
ной температуре в отсеке 105°С.  Возможно значи-
тельное уменьшение массы аппарата без ущерба для 
продолжительности работы.
2.  Аппарат с массой 180 кг с такой же защитой и с 

высокотемпературной Ga-As-электроникой, обеспе-
чит продолжительность работы в течение 50 суток 
при рассеиваемой мощности 50 Вт и температуре в 
защищенном отсеке 304°С.
3.  В обоих вариантах проекта предполагается энер-

госнабжение от внешнего ветроэлектрогенератора.
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Рассмотрены отдельные исторические аспекты 
и хронология запусков к Луне автоматических 
космических аппаратов СССР и США в период 
1958–1962 годы. Приведены некоторые итоги 
и особенности организации первых запусков 
и возникновение основных составных элементов 
отечественной лунной программы.
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The article reviews some historical aspects  
and chronology of the launches to the Moon  
of unmanned spacecraft by the USSR and the USA 
within the interval from 1958 till 1962. Some overall 
results and special features of organization of the 
first launches to the Moon and development on main 
components of domestic lunar program are presented.
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События, связанные с освоением Луны, отлича-
ются от всего, что было сделано до этого человече-
ством, не только своей масштабностью, значимостью 
и последствиями, но и объёмом привлекаемых сил и 
средств. В достаточной степени готовыми к вложе-
нию таких сил и средств в начале 60-х годов ХХ сто-
летия оказались лишь Советский Союз и Соединён-
ные Штаты Америки.
С незначительной разницей по времени специ-

алисты двух стран разработали свои национальные 
лунные программы, и развернулась гигантская гонка 
за первенство в их реализации. Во имя того, чтобы 
первыми оставить на поверхности другого небесного 
тела свои государственные атрибуты, в обеих стра-
нах порою шли на принятие рискованных решений; 
по ходу меняли схемы полётов к Луне, меняли состав 
лунных комплексов и программы полётов, причём 
всё это могло делаться лишь для того, чтобы хоть на 
шаг опередить другую сторону.
По способам решения поставленных задач приня-

то различать два направления в процессе освоения 
Луны: исследование Луны с помощью автомати-
ческих космических аппаратов и реализация пило-
тируемых полётов к Луне (Дороги в космос, 1992; 
Ефанов В.В., Долгополов В.П., 2016; Мельничук А.Д., 
Попеску  Е.П., Назаров  А.О., 2015; Незабываемый 
Байконур, 1994; Порошков  В.В., 2007; Советская 
космонавтика, 1981).

В свою очередь, в процессе изучения Луны с помо-
щью беспилотных КА также следует выделить три 
этапа. При организации полётов к Луне в интервале 
с 1958 по 1962 годы специалисты обеих стран стави-
ли довольно скромные по сегодняшним меркам цели: 
посадка аппарата на поверхность Луны. И хотя при 
этом не было задачи сохранения работоспособности 
КА после посадки, а требования к координатам точ-
ки прилунения практически не выдвигались, тем не 
менее, задача даже простого попадания в Луну для 
тогдашних возможностей науки и техники была до-
статочно сложной.
После 1962 года все усилия специалистов в обеих 

странах были направлены на решение главной зада-
чи: определение возможностей и создание условий 
для высадки человека на поверхность Луны.
И, наконец, начиная с 1969 года, когда амбиции 

одних были удовлетворены, а устремления других 
столкнулись с суровой реальностью, интерес к Луне 
стал угасать, а её изучение продолжалось на базе соз-
данного до этого задела.
Началом гонки за первенство между СССР и США 

в освоении Луны следует считать 17 августа 1958 года, 
когда с мыса Канаверал стартовала ракета-носи-
тель «Тор-Эйбл». Цель запуска: доставка в окрест-
ность Луны автоматического зонда «ПИОНЕР-1».  
На 77-й секунде полёта произошёл взрыв РН, и аппа-
рат был потерян.
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таблица – Хронология запусков КА к Луне в 1958–1962 годы

№ страна запускаемый аппарат дата запуска цель запуска достигнутый результат

1 США «ПИОНЕР-1» 17.08.1958 пролёт вблизи Луны авария РН на 77 с полёта

2 СССР Е-1 № 1 23.09.1958 попадание в Луну авария РН на 93 с полёта

3 США «ПИОНЕР-2» 11.10.1958 попадание в Луну
аппарат удалился на 113 тыс. км  
от Земли, после чего вернулся  
в атмосферу Земли и сгорел

4 СССР Е-1 № 2 12.10.1958 попадание в Луну авария РН на 104 с полёта

5 США «ПИОНЕР-2» 08.11.1958 попадание в Луну аппарат удалился на 1500 км от Земли 
и сгорел в плотных слоях атмосферы

6 СССР Е-1 № 3 04.12.1959 попадание в Луну авария РН на 245 с полёта

7 США «ПИОНЕР-3» 06.12.1958 попадание в Луну

аппарат удалился на 102 тыс. км от Земли 
и сгорел при возвращении в атмосферу 
Земли. Передал данные о радиационных 

поясах Земли

8 СССР Е-1 № 4
(«ЛУНА-1») 02.01.1959 попадание в Луну

аппарат пролетел в 5 тыс. км от Луны 
и стал искусственным спутником Солнца. 
Достигнута вторая космическая скорость, 

выпущена искусственная комета 
на удалении 113 тыс. км от Земли

9 США «ПИОНЕР-4» 03.03.1959 пролёт на расстоянии 
в 24 тыс. км от Луны

пролёт на расстоянии в 60 тыс. км 
от Луны. Проведены исследования 

магнитного поля Земли и наблюдения 
за вспышками на Солнце

10 СССР Е-1 № 5 18.07.1959 попадание в Луну авария РН на 153 с полёта

11 СССР Е-1 № 6 06–09.09.1959 попадание в Луну пять неудачных попыток запуска,  
после чего РН отправлена на завод

12 СССР Е-1 № 7 («ЛУНА-2») 12.09.1959 попадание в Луну

в 00 час 2 мин 22.6 с 15 сентября  
аппарат весом 390 кг жёстко прилунился 
в 800 км севернее центра видимой части 

Луны, доставив на её поверхность  
герб и вымпел СССР

13 СССР Е-2А («ЛУНА‑3») 04.10.1959 фотографирование  
обратной стороны Луны

аппарат с расстояния 65 тыс. км 
сфотографировал порядка  

70% поверхности обратной стороны 
и около 30% видимой части Луны

14 США «ПИОНЕР» 1959–1960 попадание в Луну

предприняты пять попыток запуска 
аппаратов в сторону Луны,  

однако все закончились неудачей  
из-за различного рода аварий  
ракеты-носителя «Атлас-Эйбл»
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Советский Союз вступил в лунную гонку 23 сен-
тября 1958 года, когда состоялся запуск ракеты-но-
сителя 8К72 с лунным объектом Е-1 № 1. Цель запу-
ска: попадание в Луну, однако на 93-й секунде полёта 
произошёл взрыв носителя, и объект был потерян. 
Детальная хронология запусков первого периода 
приведена в таблице.
Представляется целесообразным подчеркнуть не-

которые особенности в подходе специалистов двух 
стран к организации запусков первого этапа.
Исторически сложилось так, что первоначально 

специалисты как в СССР, так и в США основные уси-
лия направляли на создание носителей для доставки 
боезарядов на межконтинентальную дальность, и 
потом только на их основе стали разрабатывать но-
сители космического назначения.
Так, американский носитель КА типа «ПИОНЕР» 

строился на базе баллистической ракеты средней 
дальности «Редстоун» или «Юпитер», а отечествен-

ный носитель 8К72 представлял собой переработан-
ную версию межконтинентальной баллистической 
ракеты 8К71.
Однако при этом стартовый вес 8К72 составлял 

279  т, а «Юноны»  – 50  т. Поэтому американские 
специалисты имели возможность отправлять к Луне 
аппараты весом в единицы кг, в то время как от-
ечественные аппараты типа «Е» весили сотни. Как 
оказалось впоследствии, это обстоятельство отрица-
тельно повлияло на успехи нашей страны в космосе.
Американские специалисты, будучи поставлены в 

жёсткие рамки по объёму и весу полезных нагрузок, 
вынуждены были направить свои усилия на миниа-
тюризацию аппаратуры и тщательную проработку 
целей и программы каждого запуска. В то время как 
для нас вопросы габаритно-весовых характеристик 
были не столь критичны; что же касается количе-
ства запусков, то долгое время мы гордились этим 
показателем.

№ страна запускаемый аппарат дата запуска цель запуска достигнутый результат

15 СССР Е-3 (У-2Ф) № 1 15.04.1960
фотографирование 

обратной стороны Луны 
с расстояния 5–20 тыс. км.

двигатель последней ступени выключился 
на 3 с раньше расчётного времени, и аппа-

рат стал ИСЗ с апогеем в 200 тыс. км

16 СССР Е-3 № 2 16.04.1960
фотографирование 

обратной стороны Луны 
с расстояния 5–20 тыс. км.

авария РН над стартовым сооружением 
на первой секунде полёта

17 США «РЕЙНДЖЕР» № 1 23.08.1961
технические исследования 
и измерения на высокой 
околоземной орбите

цель не достигнута из-за непрохождения 
команды на повторное включение 

двигателя верхней ступени

18 США «РЕЙНДЖЕР» № 2 18.11.1961
технические исследования 
и измерения на высокой 
околоземной орбите

цель не достигнута из-за непрохождения 
команды на повторное включение 

двигателя верхней ступени

19 США «РЕЙНДЖЕР» № 3 26.01.1962

получение 
сейсмографических 
данных при жёстком 
столкновении аппарата 
с поверхностью Луны

аппарат пролетел на расстоянии порядка 
36 тыс. км от Луны из-за избыточной 

скорости последней ступени РН в момент 
отделения аппарата

20 США «РЕЙНДЖЕР» № 4 23.04.1962

прилунение на обратной 
стороне Луны и получение 
данных о сейсмических 

явлениях на Луне

первый американский автоматический 
аппарат, достигший поверхности Луны

21 США «РЕЙНДЖЕР» № 5 18.10.1962

выполнение 
промежуточных манёвров 
по коррекции орбиты 
и исследование Луны 
с пролётной траектории

управление аппаратом осуществлялось 
в течение 11 суток. Пролетел 

на расстоянии порядка 700 км от Луны  
и стал спутником Солнца

ПЕРВЫЕ ШАГИ НА ПУТИ К ОСВОЕНИЮ ЛУНЫ. НЕКОТОРЫЕ ИТОГИ



173

2.2017

Вторая особенность касается степени гласности 
в вопросах освоения космоса. Абсолютное большин-
ство космических программ США заранее ангажиро-
валось, проводилась широкая реклама и пропаганда 
намерений и достигнутых результатов. В Советском 
Союзе долгое время работы по космической темати-
ке были под грифом «Секретно», и до широкой об-
щественности доводились результаты лишь отдель-
ных запусков после их реализации.
Такой подход, с одной стороны, являлся своеобраз-

ным стимулом, который помогал одним и от которого 
сознательно отказались другие, а с другой стороны, 
эффект успеха усиливался многократно там, где его 
меньше всего ждали. И это особенно отразилось на 
достигнутых результатах первого этапа.
США первыми сделали первый шаг в соревнова-

нии за попадание в Луну 17 августа 1958 года и до-
стигли поставленной цели через три года и восемь 
месяцев, запустив за это время 15 космических аппа-
ратов, из них 10 типа «ПИОНЕР» и 5 аппаратов типа 
«РЕЙНДЖЕР». При этом полностью успешными 
оказались два запуска («РЕЙНДЖЕР» № 4, 5), ча-
стично успешными – семь запусков и шесть запусков 
закончились авариями.
Советский Союз вступил в эту гонку вторым 

23 сентября 1958 года, достигнув поставленной цели 
меньше чем через год – 12 сентября 1959 года. При-
чем отечественным специалистам попутно удалось 
получить ряд фотографий обратной стороны Луны, 
первыми достичь второй космической скорости и 
создать искусственную комету на удалении более 
100 тыс. км от Земли. За год для достижения этих 
целей было запущено десять космических аппаратов 
(семь аппаратов типа Е-1 и три аппарата типа Е-2 и 
Е-3). Полностью успешными оказались два запуска 
(Е-1 № 7 и Е-2), частично успешными – два и запуски 
шести аппаратов закончились авариями.
Эти цифры в определенной степени характеризуют 

технические возможности сторон в области ракето-
строения того времени.
Безусловно, научная ценность полученных сторо-

нами результатов на первом этапе оказалась незна-
чительной, так как главное заключалось в том, чтобы 
доказать возможность человечества по достижению 
других небесных тел. Поэтому и политический ре-
зонанс полученных результатов оказался таким 
весомым.
Освоение Луны – одна из сложнейших научно-тех-

нических задач, когда-либо решаемых земной циви-
лизацией, и на это в Советском Союзе была нацелена 
значительная часть научно-технического и экономи-
ческого потенциалов.
Главную роль, однако, сыграли сотрудники двух 

организаций: ОКБ-1 – ведущей организации по раз-
работке ракеты-носителя и лунных аппаратов, и На-

учно-исследовательского испытательного полигона 
№ 5 Министерства Обороны, со стартовой позиции 
которого были осуществлены все запуски первого 
этапа.
О роли и значимости этих двух организаций в ис-

следовании космоса написано достаточно много. 
Здесь хотелось бы отметить один аспект.
В рассматриваемый нами период на КБ С.А.  Ла-

вочкина, на конкурсной основе с КБ В.М. Мясищева, 
была возложена задача создания и испытаний кры-
латой ракеты межконтинентальной дальности. Так 
что первые лунные объекты типа Е проектировались 
и создавались подразделениями ОКБ-1.
Так как все космические программы Советского 

Союза того периода осуществлялись под руковод-
ством  С.П.  Королёва, то в составе ОКБ-1 начался 
процесс формирования тематических групп из от-
дельных подразделений и сотрудников, каждая из ко-
торых решала задачи по конкретному направлению.
Таким образом, в составе ОКБ-1 выделилась лун-

ная тематика, и началось становление коллектива по 
её претворению в жизнь, а с 1965 года эта тематика 
официально была передана в КБ С.А. Лавочкина.
Параллельно с осуществлением первых запусков к 

Луне начались работы по созданию в Крыму назем-
ного комплекса управления аппаратами для исследо-
вания дальнего космоса. В частности, информация, 
содержащая снимки обратной стороны Луны, прини-
малась наземными средствами, установленными на 
горе Симеиз. Там же в Крыму шло создание Центра 
управления полётом аппаратами дальнего космоса, 
сыгравшего важную роль в истории отечественной 
космонавтики.
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введение
Отмечая 80 лет ФГУП «НПО имени С.А.  Лавоч-

кина», кратко изложим наиболее важные результа-
ты, достигнутые в совместных работах с Санкт-
Петербургским государственным технологическим 
институтом (техническим университетом) и ФГУП 
«СКТБ «Технолог». Разработаны высокоэнергети-
ческие эластичные материалы (ВЭМ) с высокой де-
тонационной способностью для аэрокосмической 
техники. На их основе созданы неразрушаемые без-
осколочные устройства и системы разделения кос-
мического аппарата (КА), обеспечившие существен-
ное снижение ударного воздействия на конструкцию 
КА и аппаратуру при их срабатывании. Применение 
ВЭМ привело к повышению надёжности и безопас-
ности систем разделения, снижению их массы и га-

баритов. Эти системы обеспечивают быстрый син-
хронный разрыв множества механических связей, 
исключают выпуск продуктов взрыва в КА и образо-
вание осколков.
В НПО имени С.А. Лавочкина и СКТБ «Технолог» 

организовано совместное производство разработан-
ных устройств и систем детонационной автоматики. 
Созданные системы разделения нового поколения 
на основе ВЭМ успешно прошли государственные 
испытания, приняты в штатную эксплуатацию и ис-
пользуются в различных автоматических КА, они 
подтвердили свою высокую эффективность и надёж-
ность в ряде отечественных и международных меж-
планетных и астрофизических космических проек-
тов: «ВЕНЕРА – КОМЕТА «ГАЛЛЕЯ», «ФОБОС», 
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«СКИППЕР», «МАРС-96», «ИНТЕРБОЛ-1, -2», 
«ЭЛЕКТРО», «СПЕКТР-РАДИОАСТРОН», в уни-
версальном космическом разгонном блоке «Фрегат». 
В настоящее время это научно-техническое направле-
ние интенсивно развивается, разрабатываются новые 
ВЭМ, устройства и системы разделения на их осно-
ве в рамках космических проектов «СПЕКТР-РГ», 
«СПЕКТР-УФ», «ЛУНА-ГЛОБ», «ЛУНА-РЕСУРС»,  
«ЭКЗОМАРС-2020» (Котомин А.А., Душенок С.А. и 
др., 2015; Ефанов В.В. и др., 2007; Ефанов В.В. и др., 
2014; Ефанов  В.В. и др., 2010; Ефанов  В.В. и др., 
2016).
В данной статье представлена разработанная ком-

плексная методика расчёта параметров эффективно-
сти ВЭМ, которая используется при проектировании 
новых устройств разделения космических аппаратов 
(Котомин  А.А. и др., 2014; Котомин  А.А., Харчен-
ко В.В. и др., 2015).

1. �Методы расчёта параметров 
детонации ВЭМ
ВЭМ представляют собой сложные высоконапол-

ненные полидисперсные системы на основе кри-
сталлических бризантных взрывчатых веществ (ВВ) 
и полимерных связующих различных классов, со-
держащие также пластификаторы, структурообра-
зователи, армирующие и вулканизующие добавки, 
сенсибилизаторы, антиоксиданты, пламегасители, 
красители, поверхностно-активные вещества и дру-
гие компоненты. Повышенный интерес к ВЭМ об-
условлен их уникальными структурно-механиче-
скими свойствами и возможностью изготовления из 
них зарядов любой формы (листы, плёнки, ленты, 
диски, профилированные шнуры, трубки, шары, 
компактные изделия сложной конфигурации) с тре-
буемыми физико-механическими характеристиками 
и стабильными параметрами детонации. Это по-
зволяет совершенствовать имеющиеся и создавать 
принципиально новые импульсные устройства и 
технологии.

2. �Теоретический метод, 
учитывающий ударную 
сжимаемость и разгон  
инертных компонентов  
продуктами взрыва
При детонации взрывчатых композиций (ВК) мно-

гих типов содержащиеся в них компоненты раз-
личного назначения из-за их недостаточно высокой 
дисперсности и малой реакционной способности 
не успевают прогреваться и не вступают в реакции 
с продуктами взрыва или другими компонентами за 
характерное время разложения вв. Эти компоненты 
в зоне химической реакции за фронтом детонаци-

онной волны по существу выступают как инертные 
добавки, участвующие лишь в физических процес-
сах – ударном сжатии и разгоне частиц продуктами 
взрыва.
В целом, процесс детонации таких ВК с учётом 

роли инертных компонентов с газодинамических по-
зиций с привлечением политропического уравнения 
состояния продуктов взрыва можно описать следую-
щей системой уравнений:
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υ02=1/ρ02; υ01=1/ρ01; υ0=1/ρ0,
где ρ0, ρ01, ρ02  – начальные плотности взрывчатой 

композиции, ВВ в композиции и инертной добавки; 
υ0, υ01, υ02 – начальные удельные объёмы композиции, 
ВВ в композиции и добавки; α2 – массовая доля до-
бавки; D, P – скорость и давление детонации взрыв-
чатой композиции; D1, P1, n  – скорость детонации, 
давление и показатель политропы продуктов взрыва 
для ВВ при ρ01; υ1, υ2  – удельные объёмы продук-
тов взрыва и добавки при детонации композиции 
(при P); υ11, E11 – удельный объём и внутренняя энер-
гия продуктов взрыва при детонации ВВ без добавки 
(при P1); E, E1, ΔE2 – внутренняя энергия продуктов 
взрыва и добавки (при P), продуктов взрыва в ком-
позиции (при P), изменение энергии добавки при её 
сжатии до P; Q – теплота взрыва ВВ; C0=a; b=λ, опре-
деляются из экспериментальной ударной адиабаты 
материала добавки в форме D=a+λu либо C0=1,2, 
С0́b=1,7 из обобщённой ударной адиабаты в форме 
D=1,2С0́+1,7u, где и – скорость материала добавки за 
ударным фронтом.



176

3. �Эмпирический метод расчёта 
параметров детонации ВК
Более удобным для практики является простой и 

достаточно точный инженерный метод расчёта, ос-
нованный на корреляционных соотношениях, пред-
ложенный для смесей ВВ с отрицательным и ну-
левым кислородным балансом (тротил, гексоген, 
октоген, тэн и др.) с различными видами инертных 
добавок. Метод применим для расчёта порошкоо-
бразных, литьевых и пресс-композиций, пластичных 
пастообразных, эластичных ВВ и др., содержащих 
до 70% мас. добавок.

3.1. Скорость детонации
Взрывчатые композиции могут быть представле-

ны как гетерогенные системы, в которых воздуш-
ные промежутки между частицами ВВ полностью 
или частично заполнены инертной добавкой. Из 
практики известно, что при заполнении воздушных 
пор в пористом ВВ инертным веществом скорость 
детонации системы по сравнению со скоростью де-
тонации исходного пористого ВВ в зависимости от 
вида и дисперсности добавки может как увеличи-
ваться, так и уменьшаться. Это изменение скорости 
детонации может быть рассчитано, а так как ско-
рость детонации пористого ВВ известна, то может 
быть вычислена и скорость детонации заполненной 
добавкой системы. Аналогично рассчитывается 
изменение показателя политропы продуктов взры-
ва при введении в ВВ инертной добавки и, соот-
ветственно, детонационное давление взрывчатой 
композиции. На этом принципе и основан данный 
метод расчёта.
Сначала рассчитывается скорость детонации 

взрывчатой композиции при её максимальной плот-
ности, т.е. при полном заполнении пор добавкой

,дρρ нmax
DDD   	 (1)

где Dρmax  – скорость детонации ВК при её макси-
мальной плотности, км/с; Dρн – скорость детонации 
чистого ВВ при его парциальной плотности в соста-
ве (пористого ВВ), км/с; ΔDд – изменение скорости 
детонации системы при заполнении воздушных пор 
добавкой, км/с.
Величина ΔDд определяется физическими про-

цессами – повышением давления продуктов взрыва 
ВВ при заполнении воздушных пор инертным ве-
ществом, ударным сжатием и разгоном продуктами 
взрыва частиц этого вещества.
Необходимые для проведения расчёта по уравне-

нию (1) величины находятся следующим образом:
-- максимальная плотность взрывчатой компози-
ции (ρmax, г/см3)
1/ρmax=∑(сi/ρi), ∑сi=1,

где сi, ρi – массовые доли и плотности (в г/см3) ком-
понентов композиции;

-- парциальная плотность ВВ (взрывчатого напол-
нителя) в композиции
ρн=αρmax,

где ρн – парциальная плотность ВВ в композиции,  
г/см3; α – массовая доля ВВ в композиции;

-- скорость детонации пористого ВВ (Dρн, км/с)
Dρн= D1,60+M(ρн –1,60) или Dρн= D1,0+M(ρн –1,0),
где D1,60, D1,0 – скорости детонации чистого ВВ при 

плотностях 1,60 и 1,0, км/с; M – угловой коэффици-
ент зависимости D=f(ρ0), (км/с)/(г/см3).
Если для ВВ общей формулы CaHbOcNdFeClf коэф-

фициент M неизвестен, его можно рассчитать по сле-
дующей формуле:

ВВ

2

1,0
)(2,71,86,71,1

M
fedcbka

М


  

(при содержании H≤3,5% k2=3,0; при H>3,5% 
k2=1,3),
где MВВ – молекулярная масса ВВ.
Если взрывчатая композиция содержит не одно, 

а  несколько различных ВВ, то скорость детонации 
пористого ВВ вычисляется аддитивно

,αα 1
ρн iiDD   

где Di – скорости детонации чистых ВВ при плот-
ности ρн=αρmax; αi – массовые доли ВВ в композиции 
(∑αi=α).
Скорость детонации ВК с инертными органически-

ми добавками. Органические вещества обладают зна-
чительной ударной сжимаемостью в детонационной 
волне, связанной с такими их характеристиками, как 
плотность, объёмная скорость звука, акустическая 
жёсткость. Скорости ударных волн в них при равном 
давлении продуктов взрыва также существенно раз-
личны. Это определяет большое влияние вида инерт-
ной органической добавки на величину ΔDд.
Для подтверждения вышеизложенного в таблице 1 

приведены экспериментальные скорости детонации 
ряда модельных композиций ВЭМ на основе высо-
кодисперсного тетранитрата пентаэритрита (ТЭН) 
(3–5 мкм) с различными видами связующих (количе-
ство связующего и плотность зарядов одинаковы для 
всех композиций и составляют 15% мас. и 1,55 г/см3 
соответственно).
Скорость детонации ВК с инертными органически-

ми добавками рассчитывается по формуле (1). Вели-
чина ΔDд, км/с, для органических добавок и воды вы-
числяется по следующей формуле:

,
ρ

βρ
10

д

max2
д

4
д AD   

где β – массовая доля добавки в ВК; ρд – плотность 
добавки, г/см3; ρmax  – максимальная плотность ВК,  
г/см3; Aд – количество грамм-атомов элементов в 1ли-
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тре добавки, г-ат/л. Параметр Aд коррелирует со ско-
ростью ударной волны в материале добавки.
Для индивидуального органического соединения 

параметр Aд рассчитывается по формуле

,ρ10 д
д

3
д M

NA   

где N – число атомов в молекуле добавки; Mд – мо-
лекулярная масса соединения.
В случае добавки-полимера N и Mд относятся к зве-

ну, а для сополимера Aд рассчитывается по формуле

,ρ10 д2
2

2
1

1

13
д 








 m

M
Nm

M
NA  

где N1, N2 – число атомов в звеньях; M1, M2 – мо-
лекулярные массы звеньев; m1, m2  – массовые доли 
звеньев.
Скорость детонации ВК с инертными малосжима-

емыми добавками. Металлы, оксиды металлов, соли, 
карбиды, силициды и другие аналогичные виды 
инертных добавок обладают малой ударной сжима-
емостью в детонационной волне. Для этих добавок

,
ρ

βρ
)ρ(

д

max
дд  baD   км/с,

где а, b – коэффициенты, значения которых для раз-
личных групп малосжимаемых добавок приведены в 
таблице 2.
Коэффициент a (км/с / г/см3) связывает изменение 

скорости детонации системы при введении инертных 
добавок с инерционностью добавок. Добавки с раз-

мером частиц менее 10 мкм полностью разгоняются в 
детонационной волне. Физический смысл коэффици-
ента b (г/см3) состоит в том, что заполнение воздуш-
ных пор в пористом ВВ инертной добавкой с плотно-
стью, численно равной b, не приводит к изменению 
скорости детонации системы (ΔDд=0). Малосжима-
емые добавки с большей плотностью снижают ско-
рость детонации системы, а с меньшей – повышают.
Для полидисперсных порошков малосжимае-

мых добавок, включающих фракции с dд>10 мкм и 
dд≤10 мкм, величина ΔDд находится между рассчи-
танными значениями для мелких и крупных частиц 
добавки в соответствии с соотношением фракций.
Если во взрывчатой композиции содержится не-

сколько инертных добавок различного вида, то ΔDд 
рассчитывается аддитивно, как сумма вкладов всех 
добавок:

ΔDд=∑(ΔDд)i.
Скорость детонации ВК при плотности заряда. 

Скорость детонации взрывчатой композиции при её 
максимальной плотности Dρmax, рассчитанная по фор-
муле (1), приводится к плотности заряда r0 по линей-
ной зависимости

),
ρ
ρ1(ρ
max

0
мкρρ max0

 MDD  

где ρмк – плотность монокристалла ВВ; M – угловой 
коэффициент зависимости D=f(ρ0), (км/с)/(г/ см3) для 
чистого ВВ.

таблица 1 – Влияние вида полимерного связующего на скорость детонации композиций ТЭН/связующее 85/15% мас.

связующее ρд, г/см3 С0
*, км/с D, км/с 

(опыт) ΔDд, км/с (опыт)

полисилоксановый каучук СКТ 0,98 0,865 7,36 0,44

полистирол/дибутилфталат (2:1) 1,05 1,645 7,45 0,58

бутадиеннитрильный каучук СКН-40 0,98 1,820 7,56 0,66

дивинилстирольный термоэластопласт ДСТ-30 0,94 1,720 7,60 0,67

бутадиен-α-метилстирольный каучук СКМС-10 0,92 1,750 7,64 0,69

изопреновый каучук СКИ-3 0,92 1,825 7,68 0,73

бутилкаучук/СКИ-3 (1:1) 0,92 1,910 7,82 0,87

бутилкаучук 0,92 1,990 7,90 0,96

* С0 – объёмная скорость звука в связующем.

таблица 2 – Значения коэффициентов а, b
группы добавок а b

металлы, оксиды, карбиды, силициды и др.
с размером частиц менее 10 мкм (dд≤10 мкм)

1,125 4,0

те же добавки с размером частиц более 10 мкм (dд>10 мкм) 0,575 9,1

неорганические и органические соли 1,76 3,6
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3.2. �Показатель политропы и давление 
продуктов взрыва ВЭМ

Известно, что при разбавлении ВВ инертными 
добавками эффективный показатель политропы си-
стемы возрастает. Это, очевидно, связано с обогаще-
нием продуктов детонации ВВ конденсированной 
фазой, содержащей твёрдые частицы добавок и об-
ладающей меньшей сжимаемостью. При этом зави-
симость показателя политропы ВК от массовой доли 
инертной добавки (~ до 50%) является линейной

nВК=nВВ+2,7β,

nВК=nВВ+3,1γ,
где nВК – показатель политропы ВК; nВВ – показа-

тель политропы чистого ВВ (основы ВК); β – массо-
вая доля инертной органической добавки; γ – массо-
вая доля инертной неорганической добавки.
Для ВК, содержащих смесь инертных органиче-

ских и неорганических добавок, показатель политро-
пы продуктов взрыва рассчитывается аддитивно

nВК=nВВ+2,7β+3,1γ.
Параметры детонации ВК в точке Жуге рассчиты-

ваются с учётом вычисленных значений показателей 
политропы nВК по известным формулам

;
1

ρ
10

ВК

2
ρ0 0




n
D

PJ  ;
1ВК

ρ0




n
D

U J  

;ρ1ρ 0
ВК

ВК

n
n

J


  ,
0ρ JJ UDC   

где PJ  – детонационное давление, кбар; UJ  – ско-
рость продуктов взрыва, км/c; ρJ  – плотность про-
дуктов взрыва, г/см3; CJ – скорость звука в продуктах 
взрыва, км/с; ρ0 – плотность заряда, г/см3; Dρ0 – ско-
рость детонации ВК при плотности ρ0, км/с, вычис-
ленная по формуле (1).
В таблице 3 приведены рассчитанные параметры де-

тонации ВК, применяемых в системах разделения КА.

4. �Метод расчёта критического 
диаметра детонации ВЭМ
На основе результатов выполненных исследований 

разработан метод расчёта критических диаметров 
детонации ВЭМ. Ниже приведена система уравне-
ний, последовательно используемых в расчёте.
1.  Критический диаметр детонации ВК с инертны-

ми добавками dk рассчитывается при максимальной 

плотности заряда (ρmax) по формуле: n
k

k V

d
d

вв

0  , где 

dk0 – критический диаметр чистого ВВ при реальной 
дисперсности и дефектности кристаллов и малой по-
ристости ВВ, равной 0,1–2%, мм; Vвв – объёмная доля 
ВВ в композиции; n – параметр, определяемый дис-
персностью ВВ и физическими свойствами добавок.
2.  Критический диаметр детонации индивидуаль-

ного ВВ dk0 (мм) определяется с учётом адсорбцион-
ной удельной поверхности ВВ Sad (м2/г) по формуле: 

ad
mkk

S
dd

91,011

0

  , где dmk – критический диаметр 

детонации монокристалла ВВ.
3.  При отсутствии значения Sad критический диа-

метр детонации ВВ dk0 может быть рассчитан при-
ближённо, без учёта дефектности кристаллов, с ис-
пользованием удельной поверхности, определяемой 
по газопроницаемости ВВ (Sg, м2/г), например на 

приборе ПСХ-12, по формуле 
b

g
k S

S
ad













1
0

 , где 

a – критический диаметр чистого ВВ при Sg=1 м2/г, 
мм; S1  – удельная поверхность ВВ, равная 1  м2/г 
(10000 см2/г); b – коэффициент: для бензотрифурок-
сана a=0,06  мм, b=1,23; ТЭНа a=0,08  мм, b=0,93; 
гексогена a=0,26  мм, b=0,78; октогена a=0,38  мм, 
b=0,64; тетрила a=0,79 мм, b=0,44; CL-20 a=0,43 мм, 

таблица 3 – Параметры детонации взрывчатых составов, применяемых в системах разделения КА

состав, назначение ρ0 Dρ0 ρJ PJ UJ CJ nВК

ВЭМ для детонационных замков, болтов, ножей, чек 1,62 7,30 2,10 198 1,67 5,63 3,36

ВЭМ для трансляторов детонации неразрушаемых – транеров 1,80 8,00 2,33 264 1,83 6,17 3,37

пресс-композиция для колпачков-усилителей транеров 1,00
1,60

5,45
7,70

1,37
2,14

80
239

1,46
1,94

3,99
5,76

2,73
2,97

ВЭМ для трансляторов детонации трубчатых 1,55 7,30 2,02 193 1,70 5,60 3,29

заряды из флегматизированного гексогена 1,70 8,30 2,30 304 2,16 6,14 2,85

заряды из флегматизированного октогена 1,80 8,70 2,45 359 2,30 6,40 2,79

КОМПЛЕКСНАЯ МЕТОДИКА РАСЧЁТА ПАРАМЕТРОВ ЭФФЕКТИВНОСТИ ВЫСОКОЭНЕРГЕТИЧЕСКИХ МАТЕРИАЛОВ, 
ИСПОЛЬЗУЕМЫХ В ДЕТОНАЦИОННЫХ УСТРОЙСТВАХ РАЗДЕЛЕНИЯ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА
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b=0,51; DNTF a=0,07 мм, b=0,66; FOX-7 a=0,55 мм, 
b=0,60.
4.  Для органических инертных компонентов (до-

бавок, связующих) определяющей характеристи-
кой является их акустическая жёсткость, связанная 
с ударной сжимаемостью. Параметр n для них рас-
считывается по формуле n=2,95+1,2lgSad–0,3ρdС0 
либо n=4,14+1,39lgSg–0,3ρdС0, где С0, ρd  – скорость 
звука в органической добавке, км/с, и её плотность, 
г/см3.
5.  Для неорганических добавок определяющими 

характеристиками являются плотность и дисперс-
ность, что связано с характером ускорения частиц 
продуктами взрыва и изменением скоростей волн 
разрежения при расширении продуктов. При этом 
параметр n сложных ВК, содержащих как органиче-
ские, так и неорганические добавки, рассчитывается 
по формулам:

n=A(nорг)+B(nнеорг),

nорг=4,14+1,39lgSg–0,3ρодС0,

nнеорг=g+0,114rнд+0,897lgr,

,
γβ

γ,
γβ

β





 ВA  

где ρод  – плотность органической добавки, г/см3; 
ρнд  – плотность неорганической добавки, г/см3;  
r – средний размер частиц неорганической добавки, 
мм; β, γ – массовые доли органической и неоргани-
ческой добавки в ВК соответственно; g  – коэффи-
циент: для металлов и оксидов g=3,46, для солей 
g=3,32.
6.  Для высокодисперсных тяжёлых неорганиче-

ских добавок с r менее 5 мкм и ρнд более 4 г/см3 при 
их содержании до 20% мас. (при этом проявляется 
эффект сенсибилизации ВК)

,
γ004,0

γ51,4




mg  

где m  – коэффициент: для металлов, оксидов 
m=0,196, для солей m=0,225.
7.  Критический диаметр детонации ВК при её мак-

симальной плотности dk(ρmax), рассчитанный по ука-
занным формулам, приводится к реальной плотности 
заряда dk(ρ0) по формуле:

.10
)

ρ
ρ

1(14,1

)ρ()ρ(
max

0

max0



 kk dd  

Для пористого заряда индивидуального ВВ в дан-
ной формуле вместо dk(ρmax) следует подставить dk0, 
рассчитанный по пункту 3.
Разработанный метод расчёта даёт среднюю по-

грешность для критических диаметров детонации 
ВК с органическими добавками 7–10%, для сложных 

систем, включающих органические и неорганиче-
ские добавки, – 15–20%. При этом суммарное содер-
жание добавок – до 50% мас., дисперсность неорга-
нических добавок – от 1 до 500 мкм.

заключение
Обобщены в единую методику разработанные ме-

тоды расчёта скорости, давления, критического диа-
метра детонации и показателя политропы продук-
тов взрыва ВЭМ, используемых в детонационных 
устройствах разделения космических аппаратов.
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В статье приведены материалы по одному 
из аспектов многолетнего сотрудничества 
АО «РКЦ «Прогресс» и НПО имени С.А. Лавочкина, 
в процессе развития которого эволюционным путём 
было сформировано современное, высоконадёжное 
средство выведения полезных нагрузок 
в космическое пространство.

Ключевые слова:  
ракета-носитель;  
разгонный блок;  
совместимость конструкций и функций элементов 
ракетно-космической техники;  
орбиты выведения.

Исторический анализ развития ракетно-космиче-
ской техники в нашей стране свидетельствует, что 
с созданием в Куйбышеве (ныне Самара) в 1958 году 
филиала №  3 ОКБ-1 и запуском серийного произ-
водства ракет-носителей (РН) на заводе «Прогресс» 
началось практическое взаимодействие между пред-
приятиями, именуемыми в настоящее время РКЦ 
«Прогресс» и НПО имени С.А. Лавочкина (НПОЛ). 
Это сотрудничество было обусловлено необходимо-
стью решения весьма актуальных в то время задач по 
реализации полётов к Луне и к планетам Солнечной 
системы, материальную часть для которых, в виде 
лунных модулей или межпланетных космических 
станций, начинало производить НПОЛ. Вопросы со-
вместимости конструкций ракет-носителей и проек-
тируемых в НПОЛ различного вида полезных нагру-
зок требовали:

-- обеспечения определённого уровня силовых 
нагрузок;

-- обеспечения температурных условий;
-- согласования электрических, гидравлических, 
пневматических связей;

-- согласования параметров орбит выведения.
Решение этих вопросов, естественно, приводило к 

формированию всё более тесных связей между пред-
приятиями и более чёткому распределению функций 
и целей между ракетой-носителем и космической 
головной частью. Эта тенденция проявилась в на-
чальный период эксплуатации четырёхступенчатой 
ракеты «Молния» (8К78) и окончательно сформи-

ровалась после передачи изготовления блока «Л» 
в НПОЛ и модернизации в 1965 году блоков первых 
ступеней, и при обобщении опыта эксплуатации ра-
кеты-носителя «Молния-М» (Вербицкая  Н.Ф. и др., 
2015). Общий вид конструктивно-компоновочной 
схемы этого варианта ракеты-носителя представлен 
на рисунке 1.
В этом варианте блок «Л» являлся аналогом раз-

гонного блока (РБ), и граница ответственности пред-
приятий прошла по плоскости стыка между блоком 
«И» и блоком «Л». В  процессе запусков космиче-
ских аппаратов к Луне и на Луну, на Марс и Венеру, 
а также на отлётные траектории в пределах Солнеч-
ной системы происходило накопление опыта взаи-
модействия между предприятиями и отработка всех 
аспектов обеспечения запуска с участием разгонно-
го блока. Здесь при осуществлении любой миссии 
в первую очередь проектантами и компоновщиками 
решались вопросы соответствия массовых характе-
ристик полезного груза в виде суммы массы косми-
ческого аппарата и РБ с энергетическими возможно-
стями ракеты-носителя.
В филиале № 3 ОКБ-1 (с 1965 – года филиал № 3 

ЦКБЭМ) в эти годы вопросами совместимости раке-
ты-носителя с головными блоками, разработанными в 
НПОЛ, занимались начальник головного проектного 
отдела В.С. Савинов и сотрудники его отдела Г.К. Глу-
щенко, Ю.В. Момсенко, Г.А. Сухова, В.А. Широков. 
После определения принципиальной возможности за-
пуска возможность реализации требуемых параметров 
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and Lavochkin Association, the evolution  
of which resulted in modern highly reliable  
launch system for delivery of payloads  
into space environment.
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орбиты выведения определялась коллективом расчёт-
чиков баллистических характеристик. Наибольший 
вклад в решение этих вопросов внесли: И.В. Смирнов, 
Б.Д. Буйлин, В.А. Мерзляков, В.В. Сухов, Д.А. Тол-
стых. Следует отметить, что только за первые десять 
лет полётов в космос с применением производимой 
серийно на заводе «Прогресс» ракеты-носителя 8К78 
был обеспечен вывод на орбиты полёта к Луне и дру-
гим планетам следующих автоматических межпланет-
ных станций: «ВЕНЕРА-1», «МАРС-1», «ЗОНД-1», 
«ЗОНД-2», «ЗОНД-3», «ЛУНА-1»–«ЛУНА-14», за-
рубежных спутников «ИРС», «ИНТЕРБОЛ», а также 
большое количество спутников связи «Молния». При 
этом 267 запусков были успешными (Уманский С.П., 
2001). Однако по мере развития и расширения задач 
и целей космических исследований формировалась 
потребность в разработке разгонного блока с более 
универсальными возможностями. В частности, поми-
мо перевода с орбиты выведения на рабочую орбиту, 
РБ должен обеспечить перевод с незамкнутой орбиты 
выведения на рабочую орбиту, а в случае группового 
выведения – разведение КА по своим рабочим орби-
там. На переходных орбитах система управления РБ 
должна обеспечивать требуемые условия ориентации 

и стабилизации движения. После реализации миссии 
выведения полезной нагрузки РБ должен иметь воз-
можность совершения манёвра перевода блока на 
орбиту захоронения или орбиту затопления в аквато-
рии Мирового океана. Учёт этих требований, а  так-
же крайне удачная конструктивно-компоновочная 
схема, содержащая передовые технические решения 
и тенденции развития, позволили НПОЛ создать к 
началу 21-го  века новый разгонный блок, представ-
ленный НПОЛ как межорбитальный космический 
буксир «Фрегат» (Асюшкин  В.А. и др., 2014). Здесь 
следует отметить, что в это же время продолжалось 
совершенствование технических характеристик ра-
кет-носителей. В частности, после ряда модернизаций 
двигателей первой, второй и третьей ступеней, систем 
управления расходованием топлива из баков и перехо-
да на новую цифровую систему управления движени-
ем в «РКЦ «Прогресс» была разработана модифика-
ция ракеты-носителя «Союз‑2» с рядом улучшенных 
характеристик. К этим улучшениям можно отнести:

-- существенное увеличение предельной массы 
(до 11 тонн) выводимого полезного груза;

-- возможность полёта по гибким, варьируемым 
траекториям, обеспечивающим в более широком 
диапазоне реализацию орбит с наклонениями, 
отличными от наклонений базовых трасс запу-
ска благодаря пространственному развороту по 
рысканию на участке полёта второй и третьей 
ступеней;

-- обеспечение практически на порядок более точ-
ных, чем для прототипа РН «Союз», параметров 
орбит выведения и параметров траектории в кон-
це активного участка полёта;

-- автоматизацию многих процессов предстарто-
вой подготовки и старт с неподвижного стар-
тового устройства, что улучшает условия труда 
и безопасность.

Кроме этого, стало возможным применение голов-
ного обтекателя диаметром до 4,1 метра, что суще-
ственно расширило диапазон габаритов возможных 
полезных нагрузок.
Интеграция РН «Союз-2» с РБ «Фрегат» позволи-

ла более эффективно использовать в системе управ-
ления команду «ПО», определяющую момент вре-
мени в конце активного участка полёта, с которого  
«Фрегат» имеет возможность обеспечить выполне-
ние целевой задачи миссии выведения за счёт соб-
ственных располагаемых резервов по энергетике. 
Сочетание функции этой команды с расширенными 
параметрами аварийности ракеты-носителя позво-
ляет, в случае нештатной ситуации на носителе, от-
делить разгонный блок «Фрегат» с полезной нагруз-
кой и выполнить миссию выведения. При выведении 
головного блока (РБ «Фрегат» + полезная нагрузка) 
на незамкнутую траекторию и отсутствии на борту 

рисунок 1. Ракета-носитель «Молния-М»

блок «Л»
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РН нештатной ситуации РБ «Фрегат» по сути выпол-
няет функцию четвёртой ступени ракеты-носителя. 
Очевидно, что наличие такой возможности повыша-
ет надёжность выполнения миссии выведения и уже 
в ряде случаев получило практическое подтвержде-
ние. Безусловно, согласование всех параметров этой 
функции требует от «РКЦ «Прогресс» и НПОЛ более 
тесного взаимодействия, а от непосредственных ис-
полнителей – соответствующей ответственности.
К настоящему моменту РН «Союз-2» в комплексе 

с полезной нагрузкой и РБ «Фрегат» с применением 
головных обтекателей большого диаметра имеет вид, 
представленный на рисунке 2. Высокий уровень на-
дёжности и возможность обеспечения необходимых 
условий и требований на всём протяжении участка 
выведения делает данный комплекс конкуренто-спо-
собным и на внешнем рынке услуг по запуску раз-
личного типа полезных нагрузок.
Значительной вехой в сотрудничестве «РКЦ «Про-

гресс» и НПОЛ стала реализация идеи о запуске 
данного варианта конфигурации ракеты-носителя 
и разгонного блока с территории французской Гви-
аны. На протяжении нескольких лет продолжался 
процесс многократных обсуждений всех аспектов 
этого проекта: вопросов адаптации материальной 

части комплекса, включая стартовые сооружения, к 
условиям космодрома; необходимой доработки тех-
нической документации; механики полёта и условий 
обеспечения безопасности полёта. Безусловно, всё 
это способствовало более тесному взаимодействию 
между сотрудниками наших предприятий, взаимоо-
богащению опытом и росту квалификации. Результа-
том хорошо выполненной работы является успешное 
функционирование нашего комплекса в Гвианском 
космическом центре (ГКЦ), а её подтверждением 
служит успешный запуск 28 января 2017 года из ГКЦ 
испанского космического аппарата (КА) «Hispasat 
AG-1» массой (совместно с адаптером) приблизи-
тельно 3340 кг. Запуск осуществлён РН «Союз-СТ-Б» 
на геопереходную орбиту с использованием одного 
включения РБ «Фрегат». Такая схема выведения по-
зволяет ускоренно в течение приблизительно 32 ми-
нут вывести КА «Hispasat AG-1» на целевую орбиту.
Таким образом, 28 января 2017 года была сделана 

заявка на освоение мирового рынка услуг по запуску 
КА массой не менее 3,3 тонн на геопереходные орби-
ты РН «Союз-СТ-Б».
Особо следует отметить большой личный вклад 

в реализацию этого проекта сотрудников НПОЛ: 
В.А. Асюшкина, С.В. Ишина, О.А. Алымова, С.Н. Бе-
регового, И.М. Морского, В.И. Лясковской, А.В. Си-
монова, А.А. Флоридова, Е.П. Шилина, В.Н. Байки-
на, В.С. Финченко.
В ближайшей перспективе (конец 2017 года) пла-

нируются запуски спутников народно-хозяйственно-
го назначения РН «Союз-2» и РБ «Фрегат» с ново-
го российского космодрома Восточный. Это будет 
четвёртый космодром для запуска РБ «Фрегат» 
и РН «Союз-2» (Асюшкин В.А. и др., 2017).
Отмечая 80-летие НПО имени  С.А.  Лавочкина 

и практически 60 лет нашего сотрудничества, «РКЦ 
«Прогресс» желает коллективу НПОЛ благополучия 
и только удачных стартов!
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Система автономной навигации (САН) космическо-
го аппарата «ЭЛЕКТРО-Л» № 2 и № 3 (Кочура С.Г. 
и др., 2015) построена на базе аппаратуры радиона-
вигации разработки АО «Информационные спутни-
ковые системы» имени академика М.Ф. Решетнёва. 
Разработка САН была выполнена в 2011–2014 гг.
Аппаратура радионавигации (АРН) разрабатыва-

лась специально для работы на геостационарной 
орбите (ГСО), для решения задач уточнения пара-
метров орбитального движения космического аппа-
рата (КА) в условиях разрывного навигационного 
поля космических навигационных систем (КНС)  
ГЛОНАСС и GPS для обеспечения автономного 
удержания КА в орбитальной позиции.
В процессе проектирования были рассмотрены 

и решены проблемы навигации КА на ГСО по радио-
сигналам КНС ГЛОНАСС и GPS, рассмотрены и 
проанализированы условия приёма сигнала борто-
вой АРН, особенности её построения, методы опре-
деления и уточнения орбитальных параметров.
Навигационное поле КНС образуется излучаемы-

ми с каждого навигационного КА (НКА) в сторону 
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Земли радиосигналами, несущими в себе цифровую 
информацию в виде меток высокоточной бортовой 
шкалы времени (БШВ) НКА, эфемерид НКА, попра-
вок к бортовым часам, а также альманаха системы.
Для навигации КА на ГСО, орбиты которых на-

ходятся выше орбит НКА, доступны радиосигналы 
навигационных спутников, находящихся с другой 
стороны Земли, которые не экранируются Землёй 
и образуют за ней разрывное навигационное поле, 
имеющее структуру пересекающихся кольцевых по-
лос (рисунок 1). Ширина полос зависит от характе-
ристик радиолинии и параметров САН (в частности, 
от коэффициента усиления тракта антенно-фидер-
ного устройства (АФУ) и чувствительности АРН) 
и определяет количество и продолжительность сеан-
сов радионавигации.
По результатам выполненного анализа продолжи-

тельность непрерывного сеанса с одним НКА состав-
ляет от 15 до 83 минут. При этом невозможен способ 
навигации, используемый потребителями в непре-
рывном навигационном поле (Шебшаевич В.С. и др., 
1993), когда для определения параметров движения 
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КА используются четыре НКА и более. Для выпол-
нения определения и уточнения параметров движе-
ния КА на ГСО необходимы накопление и обработка 
измерений на длительном мерном интервале.
В качестве измеряемых параметров выступают 

псевдодальности между КА на ГСО и навигацион-
ными КА, которые записываются в следующем виде:

Dизм,i=√(X–Xнка,i)2+(Y–Yнка,i)2+(Z–Zнка,i)2 +
+c∙∆t+δDапп,i+δDост,i=Dгеом,i+c∙∆t+
+δDапп,i+δDост,i ,

	 (1)

где (X, Y, Z) – координаты КА в текущей инерциаль-
ной экваториальной геоцентрической системе коор-
динат (ИЭГСК) на момент проведения измерения tизм;

(Xнка,i, Yнка,i,  Zнка,i)  – координаты i-го НКА в те-
кущей ИЭГСК на момент излучения навигационного 
сигнала tизл;

Dизм,i – измеренная псевдодальность между КА 
и i-м НКА на момент времени tизм;

Dгеом,i  – геометрическая дальность между КА 
и i-м НКА на момент времени tизм;

c – скорость распространения радиоволн в ва- 
кууме;

Δt – величина расхождения шкалы времени при-
ёмника относительно системной шкалы времени КНС;

δDапп,i  – аппаратурная погрешность измерения 
псевдодальности;

δDост,i  – остаточная погрешность измерения 
псевдодальности, обусловленная погрешностью 
шкалы времени и эфемерид i-го НКА.

Основная составляющая погрешности измерения 
псевдодальности, Δt, является сложно прогнози-
руемой. Чтобы исключить из измерений большие 
погрешности, обусловленные нестабильностью 
бортовой шкалы времени приёмника на мерном ин-
тервале, в качестве измерений использованы разно-
сти одновременно измеряемых псевдодальностей до 
двух НКА. Такие разности, полученные в различные 
моменты времени по всем НКА, по которым произ-
водятся измерения, статистически обрабатываются 
(методом рекуррентной фильтрации) на интервале 
в одни сутки, в результате чего определяются пара-
метры движения КА на ГСО.
Использование точной модели движения КА по-

зволяет по массиву измерений, накопленных и обра-
ботанных на протяжённом мерном интервале (виток 
и более), уточнить параметры орбиты КА. На интер-
валы времени между уточнениями параметров орби-
ты КА производится прогнозирование на основании 
последних уточнённых параметров орбиты КА на 
ГСО (Патент РФ № 2325667 С1, 2008).

Особенности АРН для КА на ГСО
К бортовой аппаратуре радионавигации, устанав-

ливаемой в составе КА на ГСО, предъявляются сле-
дующие основные требования:

-- высокая надёжность;
-- повышенная чувствительность и помехозащи- 
щённость;

-- работа по системам ГЛОНАСС и GPS как в раз-
дельном, так и в совместном режиме;

-- стабильный опорный генератор;
-- работа с направленной антенной;
-- приём от бортового комплекса управления (БКУ) 
КА либо расчёт внутри АРН текущих параметров 
движения КА и автоматический расчёт в АРН це-
леуказаний на навигационные спутники, на ос-
новании альманахов систем ГЛОНАСС и GPS и 
рассчитанных параметров движения КА на ГСО;

-- выдача в БКУ КА массивов измерительной ин-
формации, альманахов и эфемерид, принятых 
от НКА.

Назначение АРН
АРН предназначена для выполнения следующих 

функциональных задач:
-- измерение навигационных параметров (псевдо-
дальности и псевдоскорости), их привязка к шка-
ле времени и выдача этих данных в БКУ;

-- приём от НКА и выдача в БКУ КА цифровой 
информации;

-- формирование и выдача в БКУ КА текущих зна-
чений времени по шкале АРН и поправок к шкале 
времени ГЛОНАСС для определения в БКУ рас-
хождения БШВ от шкалы времени ГЛОНАСС;

рисунок 1. Навигационное поле выше орбиты НКА

АППАРАТУРА РАДИОНАВИГАЦИИ КОСМИЧЕСКИХ НАВИГАЦИОННЫХ СИСТЕМ ГЛОНАСС И GPS 
СИСТЕМЫ АВТОНОМНОЙ НАВИГАЦИИ КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА «ЭЛЕКТРО-Л»
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КУ – релейные команды управления; ТМ – телеметрия.
рисунок 2. Структурная схема бортовой аппаратуры радионавигации КА на ГСО

таблица – Технические характеристики АРН
параметр значение

сигналы КНС ГЛОНАСС, GPS
количество каналов измерения 8
тип поддерживаемых орбит ГСО

погрешность определения текущего вектора состояния КА по положению не более 300 м*

погрешность определения текущего вектора состояния КА по скорости не более 0,03 м/с*

погрешность определения расхождения шкалы времени 500 нс
время поиска сигнала в режиме горячего старта 35 с

исполнение негерметичное
интерфейс информационного взаимодействия мультиплексный канал обмена, ГОСТ 52070-2003

напряжение питания 25–28 В
потребляемая мощность 20 Вт

габариты 286×186×171
масса 7,3±0,3 кг

срок службы 10 лет
* указано средне-квадратическое отклонение значения параметра

-- проведение измерений отдельно по ГЛОНАСС, от-
дельно по GPS и совместно по ГЛОНАСС и GPS.

Состав АРН:
-- два блока радиотехнических;
-- два блока цифровой обработки сигнала (БЦОС);
-- два вычислительных модуля;
-- два блока вторичных источников питания (ВИП);
-- кросс-плата.
Для повышения надёжности аппаратуры радиона-

вигации применено холодное резервирование.

Функции программного обеспечения АРН
Программное обеспечение (ПО) АРН предназначе-

но для:
-- получения и обработки навигационной инфор-
мации, принятой от навигационных спутников 
ГЛОНАСС и GPS;

-- уточнения параметров движения КА по измери-
тельной и навигационной информации;

-- прогнозирования параметров движения КА на 
основании выполненного уточнения;

-- расчёта целеуказаний для обеспечения быстро-
го поиска и захвата сигналов навигационных 
спутников;

-- формирования информации для передачи по 
мультиплексному каналу обмена (МКО);

-- обеспечения взаимодействия с БКУ КА по МКО.
Физической средой реализации ПО АРН является 

вычислительный модуль прибора АРН. ПО АРН вза-
имодействует на уровне системы с БКУ.

Краткое описание работы АРН
На рисунке 2 показана общая структурная схема 

бортовой АРН и её связь с подсистемами спутника.
В представленном приёмнике, обработка навига-

ционных сигналов производится в цифровой фор-
ме. В  блоке радиотракта осуществляется перенос 
группового спектра сигналов ГЛОНАСС и GPS на 
видеочастоту с последующей оцифровкой и переда-
чей в БЦОС. Блок цифровой обработки сигнала под 
управлением вычислителя производит поиск, захват 
и измерение навигационных сигналов. БЦОС име-
ет восемь универсальных каналов ГЛОНАСС/GPS. 
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Количество задействованных каналов определяется 
числом каналов, установленных БЦОС, и производи-
тельностью вычислителя, что позволяет упростить 
высокочастотную часть приёмника. Основная обра-
ботка цифрового сигнала выполняется в вычисли-
теле, что позволяет применять сложные алгоритмы 
фильтрации, увеличивать интервал накопления при 
измерении, и за счёт этого повысить чувствитель-
ность и точность измерений.
Основные технические характеристики аппарату-

ры радионавигации представлены в таблице.
нешний вид аппаратуры радионавигации, при-

менённой в системе автономной навигации КА 
«ЭЛЕКТРО-Л» № 2, представлен на рисунке 3.
В настоящее время завершены лётные испытания 

АРН в составе САН КА «ЭЛЕКТРО‑Л» № 2. Замеча-
ний по результатам испытаний нет.
Разработанная АО «Информационные спутнико-

вые системы» имени академика  М.Ф.  Решетнёва» 
аппаратура радионавигации защищена патентом на 
полезную модель (Патент РФ № 112401, 2012).
За разработку двухсистемного навигационного 

приёмника АРН космического аппарата для ГСО на 
ХVII Московском международном салоне изобрете-
ний и инновационных технологий «АРХИМЕД-2014» 
АО «ИСС» награждено бронзовой медалью.
В настоящее время в АО «ИСС» разработана и про-

ходит наземную экспериментальную отработку реа-
лизованная на отечественной элементной базе АРН 
нового поколения, обеспечивающая функционирова-

ние как на геостационарной, так и на высокоэллип-
тической орбитах.
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рисунок 3. Внешний вид АРН
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Описана технология заправки баков РБ «Фрегат» 
компонентами ракетного топлива методом 
весового дозирования. Проведена экспериментальная 
отработка технологии на испытательном стенде 
с использованием воды в качестве заменителя 
компонентов ракетного топлива. Полученные 
экспериментальные результаты показывают 
возможность проведения заправки баков 
РБ «Фрегат» с погрешностью не более 0,05% 
от выдаваемой дозы.
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Describes the technology of refuelling  
of tanks RB «Fregat» components  
of rocket fuel by means of the weight  
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show the possibility of filling the tanks  
RB «Fregat» with the error not more  
than 0,05% of the issued dose.
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введение
Применение технологии заправки компонентами то-

плива (КТ) баков космических аппаратов (КА) и раз-
гонных блоков (РБ) методом весового дозирования 
непосредственно из транспортно-заправочных кон-
тейнеров позволяет уменьшить количество и трудоём-
кость технологических операций, а также минимизи-
ровать расходы при заправке (Борисов В.Г. и др., 2013).
Эта технология позволяет заправлять баки КА и 

РБ в чистовом термостатированном зале заправки 

с использованием топливозаправочного комплекса 
(ТЗК), мобильных весоизмерительных устройств, 
мобильного и стационарного технологического 
оборудования.
Статья посвящена экспериментально-методической 

отработке технологии заправки баков РБ «Фрегат» 
с целью решения следующих задач:

-- экспериментальной отработки основных опера-
ций технологии заправки;
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-- отработки базового программного обеспечения 
заправки;

-- экспериментального подтверждения заявлен-
ных характеристик УВПД-5000 в части предела 
допускаемой погрешности взвешивания выдан-
ной дозы при реализации технологии заправки 
РБ «Фрегат» из ТЗК;

-- определения максимально достижимой точно-
сти заправки баков РБ «Фрегат» с использовани-
ем специальных методик измерения.

1. �Технология и средства заправки 
баков РБ «Фрегат»
Основными средствами для заправки изделий по 

данной технологии являются ТЗК и весоизмери-
тельное устройство. Для заправки РБ «Фрегат» вы-
браны ТЗК с объёмом 2000 л и весоизмерительное 
устройство с максимальной нагрузкой 5000 кг. Мас-
са пустого ТЗК составляет 1050  кг; масса брутто 
ТЗК с  учётом коэффициента заполнения 0,9 равна 
2500 кг для ТЗК, заполненного горючим, и 3650 кг – 
для ТЗК с окислителем. Объём ТЗК позволяет обе-
спечить заправку только одного бака «О» (или «Г»).
Для обеспечения необходимой точности заправки 

баков РБ «Фрегат» на основе комплексного подхо-
да, включающего в себя разработку аппаратной ча-
сти весоизмерительных устройств (ВУ), разработку 
алгоритмов взвешивания и дозирования и примене-
ние новых подходов к метрологической аттестации 
(Лебедев А.Г. и др., 2015), было разработано двухка-
нальное ВУ УВПД-5000 с максимальной нагрузкой 
5000 кг. Точность заправки баков РБ «Фрегат» может 
существенно влиять на управление КА, являясь од-
ним из внутренних источников вибровозмущений, 
наряду с электромаховичными исполнительными 
органами (Кузнецов  Д.А. и др., 2016), приводами 
солнечных батарей и остронаправленных антенн.
Конструкция УВПД-5000 описана в (Рулев  С.В. 

и др., 2015). Для работы в системе заправки УВПД-
5000 комплектуется стойкой управления, включаю-
щей в себя: измерительные приборы, промышленный 
компьютер (ПК), принтер, источник бесперебойного 
питания и блок питания мобильного табло, которое 
размещается в зале заправки. Программное обеспе-
чение реализует выполнение всех операций заправ-
ки с визуализацией процесса выполнения операций, 
производит протоколирование всех действий опера-
торов, а также запись результатов.
В соответствии с паспортными характеристиками 

УВПД-5000 может обеспечить заправку доз ком-
понентов с погрешностью взвешивания выданной 
дозы Δвз.доз=±1 кг в диапазоне доз от 250 кг до 1000 кг  
и Δвз.доз=±1,5 кг в диапазоне доз от 1000 кг до 2500 кг.
Разрабатываемая технология включает в себя сле-

дующие операции:

1.  Подготовленный КТ поставляется на заправоч-
ную станцию.
2.  ТЗК устанавливается на платформу УВПД-5000, 

и производится подстыковка жидкостных и газовых 
магистралей.
3.  Выполняются подготовительные операции.
4.  Выполняются основные операции заправки: 

тест аппаратуры, ввод параметров, заполнение маги-
стралей, пролив магистралей, контрольная выдерж-
ка 1, выдача дозы, контрольная выдержка 2, печать 
результатов.
При выполнении операции «Ввод параметров» вво-

дится задание на выдачу дозы по показаниям УВПД
M*

д.з=Мд.з−Мгаза,
где Мд.з – заданное значение дозы;

Мгаза – поправка на массу вытесняющего газа.
Перед началом выдачи дозы значение M*

д.з вы-
свечивается на экране монитора ПК и на цифровом 
табло в зале заправки. Обозначим начальные по-
казания табло Iнач. Таким образом, перед началом 
выдачи дозы Iнач=M*

д.з. При выдаче дозы оператор 
открывает отсечной вентиль, компонент начинает 
поступать в баки РБ, и текущие показания табло Iтек 
уменьшаются. При Iтек=0 оператор закрывает отсеч-
ной вентиль.
Обозначим показания табло после закрытия венти-

ля Iкон.
Если:
Iкон=0 – доза выдана точно по показаниям УВПД;
Iкон>0 – выданная доза меньше заданной;
Iкон<0 – выданная доза больше заданной.
Показания табло Iкон после закрытия отсечного вен-

тиля численно равны значению погрешности отсеч-
ки, т.е. Iкон=Δотс.
Результат выдачи дозы записывается в виде
Мдоз.выд=(М*

д.з+Мгаза−Iкон)±Δвз.доз.

2. �Испытательное оборудование 
и проведение эксперимента
Экспериментальная отработка технологии заправ-

ки баков РБ «Фрегат» проводилась в испытательной 
лаборатории, созданной совместно ООО «ЭЛВЕС» 
и  кафедрой «Транспортные установки» МАДИ на 
базе полигона МАДИ. В  отдельных испытаниях, 
наряду с сотрудниками ООО «ЭЛВЕС» и кафедры 
транспортных установок МАДИ, принимали уча-
стие специалисты НПО имени С.А. Лавочкина, РКК 
«Энергия» и РКЦ «Прогресс».
Для проведения экспериментальной отработки был 

создан испытательный стенд, схема которого анало-
гична стенду, описанному в (Шульга В.М. и др., 2016). 
В  качестве рабочих весов служило УВПД-5000, на 
котором были установлены две соединенные трубо-
проводом заправочные ёмкости по 0,9 м3. Конструк-
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ция ёмкостей позволяла выдавать максимальную 
дозу воды массой 1300  кг. В  качестве контрольных 
весов использовали УВПД-1000 и УВП-500 с макси-
мальными нагрузками 1000 кг и 500 кг, с установлен-
ными на них ёмкостями с V=1000 л и V=500 л, в кото-
рые выдавали контрольные дозы. Контрольные весы 
юстировали перед началом измерений. Погрешность 
УВП-500 и УВПД-1000 при измерениях не превыша-
ла ±10 г и ±20 г соответственно.
Фотография стенда (без контрольных весов) при-

ведена на рисунке 1.
Экспериментальную отработку технологии заправ-

ки проводили при выдаче следующих доз: 900  кг и 
1200 кг (горючее), а также 1300 кг и 2400 кг (окисли-
тель). При экспериментах платформу УВПД-5000 до-
гружали гирями, чтобы начальная масса груза на весах 
соответствовала массе брутто ТЗК с объёмом 2000 л, 
равной 2500 кг и 3650 кг при заполнении ТЗК соот-
ветственно горючим и окислителем. Дозу до 1300 кг 
включительно выдавали в контрольные ёмкости. 
Дозу в 2400 кг выдавали методом «смешанного дози-
рования»: 2300 кг – путём снятия гирь с УВПД-5000, 
а остальные 100 кг – водой в контрольную ёмкость. 
Выдачу дозы проводили при постоянном избыточном 
давлении, равном 0,3 МПа. Рассчитывали поправки 

на массу вытесняющего воздуха в заправочных ёмко-
стях и на массу вытесненного воздуха в контрольных 
ёмкостях. Формулы для расчёта поправок приведены 
в работе (Шульга  В.М. и др., 2016). Продолжитель-
ность выдачи каждой дозы составляла 3,5÷4,5 часа, 
что соответствует времени заправки РБ «Фрегат». 
За массу фактически выданной i-й дозы Мдейств прини-
мали массу дозы по показаниям контрольных весов 
с учётом поправки на вытесненный воздух. Погреш-
ность выданной i-той дозы рассчитывали по формуле
Δi

выд.доз= М i
действ–Мд.з.	 (1)

Рассчитывали среднее значение выданной дозы
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где К=2,23 – коэффициент Стьюдента для n=10.

рисунок 1. Стенд для экспериментальной отработки технологии заправки
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3. Результаты измерений

Заправка «горючим». Было выдано десять доз 
по 900  кг и две дозы по 1200  кг. При выдаче доз 
900 кг погрешность отсечки, которая характеризует 
действия оператора, в восьми случаях была равно 
0,0 кг, остальные показания: −0,1 кг и +0,1 кг. При 
выдаче доз в 1200 кг в обоих случаях погрешность 
отсечки равнялась 0,0 кг. На рисунке 2 приведены 
значения погрешности выдачи дозы Δвыд.доз для доз 
900 кг, рассчитанные по формуле (1).

Максимальная погрешность выдачи дозы составля-
ет +0,11 кг, что много меньше требований погрешно-
сти взвешивания дозы по техническим условиям (ТУ) 
для УВПД-5000 (±1,0 кг) и требований по техниче-
скому заданию (ТЗ) на заправку (±0,3% или 2,7 кг).
Из рисунка 2 видно, что преобладает случайный ха-

рактер погрешности: систематическая погрешность 
(показанная на рисунке штриховой линией) равна 
0,01 кг, в то время как средняя квадратическая погреш-
ность единичного измерения при α=0,95 (штрихпун-
ктирные линии на рисунке 2) равна ±0,12 кг (±0,013%).

рисунок 2. Погрешность выдачи дозы 900 кг

рисунок 3. Погрешность выдачи дозы 1300 кг

рисунок 4. Погрешность выдачи дозы 2400 кг
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после юстировки УВПД-5000 
Δсист=0,00 кг (0,000%)
σ0,95=±0,13 кг (±0,005%)

до юстировки УВПД-5000 
Δсист=–0,37 кг (0,015%)
σ0,95=±0,16 кг (±0,007%)
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Для дозы 1200 кг были получены следующие ре-
зультаты: первая доза 1199,87 кг (−0,13 кг) и вторая 
доза 1200,05 кг, т.е. фактическая погрешность была 
на уровне 0,01% от величины дозы.
Заправка окислителем. На рисунке 3 приведены 

результаты выдачи дозы с заданным значением 1300 кг.
Погрешность выдачи дозы в данном случае имеет 

небольшую, но ярко выраженную систематическую 
составляющую Δсист=−0,11 кг (или 0,008%), которая 
сравнима со случайной погрешностью единичного 
измерения σ0,95=±0,09 кг (0,007%). Допускаемая по-
грешность выдачи дозы в 1300 кг составляет ±3,9 кг 
(±0,3%). Погрешность отсечки в семи измерениях 
была равна 0,0 кг, в трёх случаях ±0,1 кг.
При выдаче шести доз 2400 кг (рисунок 4) замет-

но увеличение систематической погрешности, кото-
рая составила −0,37 кг (−0,015%) при σ0,95=±0,16 кг 
(±0,007%). Эти величины являются малыми по срав-
нению с требованиями ТУ (±1,5 кг) и ТЗ (±7,2 кг).
Тем не менее, было принято решение проверить 

методику повышения точности заправки, рекомендо-
ванную авторами в работе (Лебедев А.Г. и др., 2014). 
В соответствии с этими рекомендациями весы были 
догружены гирями так, чтобы суммарная масса гирь 
и ёмкости была равна массе пустого ТЗК (1050 кг). 
Далее показания обнулили и провели юстировку в 
диапазоне 0÷2500 кг.
После юстировки провели повторную выдачу ше-

сти доз по 2400 кг. Как видно из рисунка 4, система-
тическая составляющая была полностью исключена, 
а случайная осталась на прежнем уровне: ±0,13  кг 
(±0,005%).
Приведенные результаты получены на основе по-

казаний основного канала. Показания резервного ка-
нала отличались на 0,1÷0,2 кг для доз 900 кг, 1200 кг, 
1300 кг и на 0,2÷0,3 кг – для дозы 2400 кг. В целом, 
при дозировании по резервному каналу погрешность 
выдачи дозы не превысила бы значения ±0,03% для 
всех выданных доз без проведения дополнительной 
юстировки УВПД-5000.

заключение
В данной работе рассматривалась технология за-

правки одного бака РБ «Фрегат» с использованием 
пары ТЗК-УВПД. Для более рационального ис-
пользования заправочно-нейтрализационных стан-
ций предлагается проводить заправку следующим 
образом:

-- выбирается пара ТЗК с V=2000 л и УВПД-5000;
-- в зале заправки устанавливаются два УВПД-
5000, на платформу каждого устройства устанав-
ливается ТЗК 2000 л с «Г» (или с «О»);

-- собирается схема таким образом, чтобы каждый 
бак РБ заправлялся из одного ТЗК;

-- производятся подготовительные операции и да-
лее − практически одновременная заправка двух 
баков из двух ТЗК.

Здесь разница во времени между началом заправки 
бака Г1 и Г3 (или О2 и О4) должна составлять порядка 
20 мин, чтобы обеспечить окончание заправки баков в 
разное время и тем самым облегчить работу нарядов.
Проведённая экспериментально-методическая от-

работка показала эффективность технологии заправ-
ки РБ «Фрегат» с применением мобильных средств 
заправки. Базовое программное обеспечение в ос-
новном отражает выполнение технологических опе-
раций заправки разгонного блока.
Полученные экспериментальные результаты по-

зволяют сделать следующие выводы:
-- Технология заправки из ТЗК методом весового 
дозирования с применением УВПД-5000 обеспе-
чивает необходимую точность заправки баков 
РБ «Фрегат».

-- Экспериментальные результаты подтверждают 
обоснованность паспортных данных УВПД-
5000, обеспечивающих взвешивание доз 250–
2500 кг с погрешностью ±(1 кг÷1,5 кг).

-- Применение специальных методов позволит в 
соответствии с ГОСТ Р 8.563-2009 «Методики 
(методы) измерений» аттестовать методики из-
мерений, обеспечивающие заправку изделий 
с погрешностью не более ±(0,03%÷0,05%) от ве-
личины дозы.
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ФОБОС 1 07.07.1988 
СБЛИЖЕНИЕ С ФОБОСОМ, 
ДИСТАНЦИОННОЕ  
ИССЛЕДОВАНИЕ  
МАРСА И ФОБОСА

28.05.1971
ПЕРВАЯ  
МЯГКАЯ ПОСАДКА 
НА МАРС

ИССЛЕДОВАНИЕ ГАЗОВЫХ ПРИМЕСЕЙ  
В АТМОСФЕРЕ МАРСА С ОРБИТЫ  
ЕГО ИСКУССТВЕННОГО СПУТНИКА,  
ОТРАБОТКА ПОСАДКИ НА ПЛАНЕТУ

ДОСТАВКА НА ЗЕМЛЮ  
ОБРАЗЦОВ ГРУНТА ФОБОСА

ИССЛЕДОВАНИЕ ПОВЕРХНОСТИ ВЕНЕРЫ 
ПОСАДОЧНЫМ АППАРАТОМ, АТМОСФЕРЫ ПЛАНЕТЫ 
АЭРОСТАТНОЙ СТАНЦИЕЙ, ВПЕРВЫЕ ПОЛУЧЕНЫ 
ИЗОБРАЖЕНИЯ ЯДРА КОМЕТЫ ГАЛЛЕЯ,  
ДАННЫЕ ПО ЕЁ ХИМИЧЕСКОМУ СОСТАВУ И ДР.

17.08.1970 
ПЕРВАЯ  
МЯГКАЯ ПОСАДКА НА 
ВЕНЕРУ

08.06.1975
ВПЕРВЫЕ ПОЛУЧЕНЫ 
ЧЁРНО-БЕЛЫЕ ПАНОРАМЫ 
ПОВЕРХНОСТИ ВЕНЕРЫ

02.06.1983
РАДИОЛОКАЦИОННОЕ 
КАРТОГРАФИРОВАНИЕ 
СЕВЕРНОГО ПОЛУШАРИЯ 
ВЕНЕРЫ, ПОСТРОЕНИЕ 
ВЫСОТНОГО ПРОФИЛЯ 
ПОВЕРХНОСТИ ВДОЛЬ 
ТРАССЫ СПУТНИКА

ДОСТАВКА НА ЗЕМЛЮ  
ОБРАЗЦОВ ГРУНТА МАРСА

ДОСТАВКА ЕВРОПЕЙСКОГО 
МАРСОХОДА И РОССИЙСКОЙ 
ПОСАДОЧНОЙ ПЛАТФОРМЫ 
С НАУЧНЫМ КОМПЛЕКСОМ  
ДЛЯ РЕШЕНИЯ ГЛАВНОЙ 
НАУЧНОЙ ЗАДАЧИ – ПОИСКА 
ПРИЗНАКОВ ЖИЗНИ НА МАРСЕ  
В ПРОШЛОМ И НАСТОЯЩЕМ

МАРС 3
МАРС 96
ЭКЗОМАРС 2016

БУМЕРАНГ 2024

ВЕГА 1

ВЕНЕРА 7

ВЕНЕРА 15

МАРС-ГРУНТ 2026

16.11.1996

ЭКЗОМАРС 2020

ВЕНЕРА 9
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СПЕКТР-РГ

АСТРОН

2018
ИССЛЕДОВАНИЕ 
ВСЕЛЕННОЙ 
В РЕНТГЕНОВСКОМ 
ДИАПАЗОНЕ,  
ОБЗОР ВСЕГО НЕБА

2024
ИССЛЕДОВАНИЕ 
ВСЕЛЕННОЙ  
В УЛЬТРАФИОЛЕТОВОМ 
ДИАПАЗОНЕ

01.12.1989 
ИЗУЧЕНИЕ ВСЕЛЕННОЙ 
В РЕНТГЕНОВСКОМ И ГАММА-
ДИАПАЗОНАХ ИЗЛУЧЕНИЯ

ИССЛЕДОВАНИЕ ВСЕЛЕННОЙ  
В ДАЛЬНЕМ ИНФРАКРАСНОМ, 
СУБМИЛЛИМЕТРОВОМ 
И МИЛЛИМЕТРОВОМ 
ДИАПАЗОНАХ СПЕКТРА 
ЭЛЕКТРОМАГНИТНОГО 
ИЗЛУЧЕНИЯ

01.12.1989 
ИЗУЧЕНИЕ ВСЕЛЕННОЙ 
В РЕНТГЕНОВСКОМ 
И ГАММА-ДИАПАЗОНАХ 
ИЗЛУЧЕНИЯ

НОВЫЕ  
ОБСЕРВАТОРИИ  
СТРОЯТСЯ НА 
МНОГОФУНКЦИОНАЛЬНОЙ 
КОСМИЧЕСКОЙ  
ПЛАТФОРМЕ
 НАВИГАТОРСПЕКТР-УФ

1 июня 2017 года исполнилось 80 лет научно-производственному объединению  
имени Семёна Алексеевича Лавочкина. Предприятие было организовано как авиационное  
для создания истребителей с поршневыми двигателями. Далее – реактивная авиация,  
первая межконтинентальная ракета «Буря», зенитные управляемые ракеты.
С 1965 года – создание автоматических космических комплексов для фундаментальных  
научных исследований. Межпланетные станции предприятия впервые в мире совершили  
мягкую посадку на Луну, Венеру, Марс, сфотографировали ядро кометы Галлея  
с относительно близкого расстояния, создали автоматические орбитальные астрофизические 
обсерватории. Благодаря этим достижениям мы известны во всём мире. Разработка инновационных  
космических проектов успешно развивается под девизом «впервые в стране, впервые в мире».

ГРАНАТ

СПЕКТР- 
МИЛЛИМЕТРОН

СПЕКТР-Р
18.07.2011
ИССЛЕДОВАНИЕ 
ВСЕЛЕННОЙ 
В РАДИОДИАПАЗОНЕ




