
1 
 
 

Государственная корпорация по космической деятельности «РОСКОСМОС» 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ»  

им. Д. Ф. Устинова 

АО «Конструкторское бюро «Арсенал» имени М. В. Фрунзе» 

АО «Машиностроительный завод «Арсенал» 

АО «Научно-исследовательский институт командных приборов» 

Российская академия космонавтики им. К. Э. Циолковского (РАКЦ) 

Северо-Западная межрегиональная общественная организация 

 Федерации космонавтики России 
 

 

 
 

 

Всероссийский молодежный конкурс  

научно-технических работ  

«ОРБИТА МОЛОДЕЖИ–2019» 

 

16  –  20  сентября 2019 года  
 

М А Т Е Р И А Л Ы   
 

 

 

Б и б л и о т е к а  ж у р н а л а  « В о е н м е х .  В е с т н и к  Б Г Т У » ,  № 6 0  
 

Санкт-Петербург 

2019  

 



2 
 
 

УДК  629.78  

В85 
 
 
 

 

Всероссийский молодежный конкурс научно-технических работ 

«Орбита молодежи»: Материалы. – СПб: БГТУ «Военмех», Инфо-Да, 

2019. – 158 с. (Библиотека журнала «Военмех. Вестник БГТУ», № 60). 

ISBN 978-5-94652-642-5 

 

Публикуются материалы, представленные на финальный тур Все-

российского молодежного конкурса научно-технических работ «Ор-

бита молодежи», проводившегося в 2019 г. Госкорпорацией «Роскос-

мос» и Балтийским государственным техническим университетом 

«ВОЕНМЕХ» им. Д. Ф. Устинова.  

Для инженерных и научных специалистов, работающих на пред-

приятиях и организациях российского оборонно-промышленного 

комплекса, специалистов в области истории науки и техники, студен-

тов старших курсов и аспирантов профильных вузов.   

Отзывы направлять по адресу: Россия, 190005, Санкт-Петербург, 

1-я Красноармейская ул., д. 1. Редакция журнала «Военмех. Вестник 

БГТУ». 

УДК 629.78 
 

 

 
Ответственный редактор серии  

«Библиотека журнала «Военмех. Вестник БГТУ»  

М. Н. Охочинский  

 
 
 

Материалы публикуются  в  авторской  редакции  
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

ISBN 978-5-94652-642-5                       © БГТУ «Военмех», 2019 

© Авторы, 2019  

В85            

 



3 
 
 

 СПИСОК ФИНАЛИСТОВ,  

рекомендованных к участию в очном туре  

Всероссийского молодежного конкурса  

научно-технических работ «Орбита молодежи-2019»  

с распределением по секциям финального тура  

 

СЕКЦИЯ 1. Системные и проектно-конструкторские решения для космиче-

ских аппаратов различного назначения. Целевая и служебная аппаратура КА 

различного целевого назначения.  

СЕКЦИЯ 2. Системные и проектно-конструкторские решения средств выведе-

ния и ракетных двигателей. Системные и проектно-конструкторские решения 

наземной космической инфраструктуры.  

СЕКЦИЯ 3. Динамика полета, проектная баллистика, навигация и системы 

управления ракетно-космической техникой, а также проблемы космического 

мусора.  

СЕКЦИЯ 4. Новые материалы и вещества для применения в ракетно-

космической технике (композиты, наноматериалы, компоненты топлива, тепло-

защитные и теплоизолирующие материалы и покрытия и т.п.).  

СЕКЦИЯ 5. Развитие ракетно-космической промышленности и производ-

ственных технологий.  

СЕКЦИЯ 6. Бортовая энергетика космических аппаратов (солнечные и акку-

муляторные батареи, другие бортовые источники энергии; современные мето-

ды передачи энергии в космическом пространстве; обеспечивающие системы и 

устройства).  

 

№№ 
Код 

заявки 
Название работы 

Автор / 

представитель 

авторского 

коллектива 

Секция 

финала 

 

1. 

 

19.000 

Особенности построения бортового  

передатчика непрерывных  

фазоманипулированных сигналов  

системы телеметрии 

Балобанов 

Евгений 

Сергеевич 

СЕКЦИЯ 1 

 

2. 

 

19.166 

Результаты наземной отработки  

гироскопического измерителя вектора  

угловой скорости с увеличенным  

диапазоном измерения 

Волынцев 

Андрей 

Андреевич 

СЕКЦИЯ 1 

 

3. 

 

19.111 

Получение ZVS коммутации  

в изолированном инверторно-

трансформаторном преобразователе  

энергии солнечной батареи с активным 

выпрямителем 

Журавлев 

Иван 

Михайлович 

СЕКЦИЯ 1 
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4. 

 

19.118 

Ярило – проект построения группировки 

из 2-х наноспутников для исследования 

Солнца 

Игнатьева 

Анастасия 

Евгеньевна 

СЕКЦИЯ 1 

 

5. 

 

19.234 
Создание высокоточного спутникового 

высотомера 

Козий 

Игорь 

Анатольевич 

СЕКЦИЯ 1 

 

6. 

 

19.178 

Малый космический аппарат форм-

фактора CubeSat для проведения  

эксперимента по использованию 

материалов с памятью формы 

Комбаев 

Тимур 

Шикурович 

СЕКЦИЯ 1 

 

7. 

 

19.170 

Особенности проектирования и изготов-

ления устройств исполнительной  

автоматики для двухфазной системы 

терморегулирования космического  

аппарата 

Кузнецова  

Зоя  

Алексеевна 

СЕКЦИЯ 1 

 

8. 

 

19.135 

Новый метод калибровки  

чувствительных элементов бортовой ап-

паратуры контроля накопленной дозы 

ИИ КП 

Мрозовская 

Елизавета  

Владимировна 

СЕКЦИЯ 1 

 

9. 

 

19.165 
Студенческий стратосферный аппарат 

«Снежинка» 

Польщиков 

Сергей  

Николаевич 

СЕКЦИЯ 1 

 

10. 

 

19.035 

Устройство управления вектором тяги 

плазменного двигателя коррекции  

космического аппарата 

Поляков  

Михаил  

Вадимович 

СЕКЦИЯ 1 

 

11. 

 

19.000 

Разработка метода расчета и создание 

вихревого струйного устройства для 

управления потоком газа 

Усс  

Александр 

Юрьевич 

СЕКЦИЯ 1 

 

12. 

 

19.139 

Система деорбитинга наноспутников 

стандарта CubeSat c низких  

околоземных орбит 

Юдин  

Андрей  

Дмитриевич 

СЕКЦИЯ 1 

 

13. 

 

19.113 

Разработка пьезоэлектрических  

датчиков вибрации нового поколения на 

основе интегрированных  

многофункциональных  

преобразователей и  

высокоэффективных 

пьезокерамических материалов  

для информационно-измерительных 

средств ракетно-космической техники 

Янчич  

Владимир 

Владимирович 

СЕКЦИЯ 1 

 

14. 

 

19.143 

Совершенствование методики наполне-

ния полостей изделий ракетно-

космической техники при проведении 

пневмовакуумных испытаний 

Алиев 

Андрей  

Рафаилович 

СЕКЦИЯ 2 

 

15. 

 

19.101 

Разработка методики проведения  

трехмерного компьютерного  

моделирования течения продуктов  

сгорания в газодинамических трактах 

высотных стендов для испытания ЖРД 

Бондарева  

Мария  

Владимировна 

СЕКЦИЯ 2 
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16. 

 

19.110 
Разработка многоспектральной системы 

слежения 

Голицын  

Александр  

Андреевич 

СЕКЦИЯ 2 

 

17. 

 

19.000 

Методика оценки характеристик  

надежности КА с длительным сроком 

активного существования на этапе  

летных испытаний 

Дарсания 

Тайма  

Джумберовна 

СЕКЦИЯ 2 

 

18. 

 

19.016 

Исследование и разработка устройств 

дистанционного телеуправления  

антропоморфными роботами  

космического исполнения 

Жиденко Иван  

Геннадьевич 
СЕКЦИЯ 2 

 

19. 

 

19.187 

Пучково-плазменные системы  

в технологиях жизнеобеспечения  

космических миссий 

Злобин  

Иван Сергее-

вич 

СЕКЦИЯ 2 

 

20. 

 

19.193 

Создание, систематизация,  

экспериментальная обработка  

моделирующего комплекса  

неустойчивости атмосферы, в районе 

космодромов Байконур и «Восточный» 

Золотухина 

Ольга  

Ивановна 

СЕКЦИЯ 2 

 

21. 

 

19.180 

Исследование процессов теплообмена 

головных обтекателей РН при их  

движении на атмосферном участке  

траектории спуска при дополнительном 

тепловом нагружении 

Иордан  

Юлия  

Вячеславовна 

СЕКЦИЯ 2 

 

22. 

 

19.000 

Исследование влияния относительного 

расхода над утопленной частью сопла на 

коэффициент расхода 

Кириллова 

Анна  

Николаевна 

СЕКЦИЯ 2 

 

23. 

 

19.227 

Расчет внутрибаллистического процесса 

в камере газогенератора с боковым  

расходным отверстием 

Косариков  

Георгий  

Викторович 

СЕКЦИЯ 2 

 

24. 

 

19.034 

Исследование влияния одиночного сбоя 

на работоспособность БИС устройства 

обмена 

Кузнецов  

Александр 

Александрович 

СЕКЦИЯ 2 

 

25. 

 

19.228 
Моделирование рабочего процесса  

в пиропатроне 

Ласкин  

Владислав 

Александрович 

СЕКЦИЯ 2 

 

26. 

 

19.079 

Компенсация нестационарности  

скорости горения твердого ракетного 

топлива с помощью динамической  

коррекции в контуре стабилизации  

давления двигательной установки 

Медведев 

Александр 

Павлович 

СЕКЦИЯ 2 

 

27. 

 

19.000 

Программное обеспечение для системы 

стабилизации давления в камере  

сгорания испытательного  

технологического комплекса 

Никитова 

Александра 

Владимировна 

СЕКЦИЯ 2 

 

28. 

 

19.198 

Методика оценки телеметрической  

информации систем управления  

ракетно-космической техникой  

при помощи интеллектуальной системы 

анализа 

Пилипенко 

Антон  

Юрьевич 

СЕКЦИЯ 2 
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29. 

 

19.058 

Бесконтактный датчик малых токов  

с цифровым выходом для устройства 

контроля сопротивления изоляции 

Самотик 

Людмила  

Аркадьевна 

СЕКЦИЯ 2 

 

30. 

 

19.120 

Программно конфигурируемая система 

приема и сбора телеметрической  

информации 

Соколов  

Вячеслав  

Владимирович 

СЕКЦИЯ 2 

 

31. 

 

19.108 

Линейное прогнозирование параметров 

состояния объекта и установки  

воспроизводимых параметров  

в процессе вибрационных испытаний 

Солохина  

Анна  

Олеговна 

СЕКЦИЯ 2 

 

32. 

 

19.132 

Эффективная методика спектрального 

анализа фотометрических сигналов  

от космических объектов двусторонним 

методом Прони 

Авраменко 

Денис  

Владимирович 

СЕКЦИЯ 3 

 

33. 

 

19.068 

Управление относительным движением 

внутри группировки спутников-

осветителей на солнечно-синхронных 

орбитах 

Богер  

Андрей  

Александрович 

СЕКЦИЯ 3 

 

34.  

 

19.210  

Динамика процесса отделения малых 

космических аппаратов типа CubeSat  

от транспортно-пусковых контейнеров, 

установленных на грузовом корабле  

Богомолов  

Николай  

Вячеславович  

СЕКЦИЯ 3  

 

35.  

 

19.185  

Разработка нового бортового алгоритма 

управления переориентацией  

космического аппарата  

на высокоэллиптической орбите  

Воробьева  

Екатерина  

Андреевна  

СЕКЦИЯ 3  

 

36.  

 

19.157  

Сопоставление составов  

клинопироксенов Луны и Земли  

для подтверждения сходного  

происхождения двух тел  

Голицына  

Зоя  

Фридриховна  

СЕКЦИЯ 3  

 

37.  

 

19.037  
Концепция оптической навигационной 

связной системы для Луны  

Дмитриев  

Андрей  

Олегович  

СЕКЦИЯ 3  

 

38.  

 

19.069  

Управление угловыми маневрами  

космического аппарата  

с низкочастотными упругими  

колебаниями конструкции  

и структурной неустойчивостью  

Жирнов  

Алексей  

Владимирович  

СЕКЦИЯ 3  

 

39.  

 

19.173  
Безэлектродный плазменный ракетный 

двигатель высокой мощности  

Казбанов  

Алексей  

Анатольевич  

СЕКЦИЯ 3  

 

40.  

 

19.150  

О гарантированном оценивании вектора 

состояния динамической линейной  

системы в условиях неопределенности  

Клепач  

Дарья  

Павловна  

СЕКЦИЯ 3  

 

41.  

 

19.116  
Система ориентации космического  

микроаппарата на двигателях-маховиках  

Корецкий  

Максим  

Юрьевич  

СЕКЦИЯ 3  

 

42.  

 

19.153  

Исследование формирования орбиталь-

ной системы в рамках проектирования 

миссии по изучению Венеры  

Корянов  

Всеволод  

Владимирович  

СЕКЦИЯ 3  
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43.  

 

19.046  

Исследование возможностей  

аэродинамических форм посадочного 

аппарата, способного осуществлять  

маневренный спуск в атмосфере Венеры  

Косенкова  

Анастасия  

Владимировна  

СЕКЦИЯ 3  

 

44.  

 

19.119  

О результатах разработки, летных  

испытаний, эксплуатации  

и возможности повторного  

использования малогабаритного  

гироскопического измерителя вектора 

угловой скорости на базе волоконно-

оптических гироскопов  

Краснов  

Сергей  

Андреевич  

СЕКЦИЯ 3  

 

45.  

 

19.000  Астероидно-кометная опасность  
Нарышкина 

Тамара  

Михайловна  

СЕКЦИЯ 3  

 

46.  

 

19.167  

Прецизионный акселерометр  

с цифровой системой управления для 

объектов различного назначения  

Николаенко 

Артем  

Юрьевич  

СЕКЦИЯ 3  

 

47.  

 

19.062  

Результаты проведения маневров  

крупногабаритной орбитальной станции 

по траекториям, оптимизирующим  

расход топлива  

Прутько  

Алексей  

Александрович  

СЕКЦИЯ 3  

 

48.  

 

19.060  

Многоантенный комплекс для решения 

задачи поиска и обнаружения  

космического мусора  

Рубан  

Анна  

Викторовна  

СЕКЦИЯ 3 

 

49. 

 

19.066 
Заглубляемое сооружение  

для колонизации Луны 

Судариков 

Михаил 

Дмитриевич 

СЕКЦИЯ 

 

50. 

 

19.050 

Бортовой детектор для регистрации и 

контроля параметров космических  

микрочастиц 

Таипова  

Дилара  

Раисовна 

СЕКЦИЯ 3 

 

51. 

 

19.125 

Конструктивно-технологическая  

модификация кварцевого маятникового 

узла акселерометра типа Q-flex 

Харламов  

Максим  

Сергеевич 

СЕКЦИЯ 3 

 

52. 

 

19.095 

Двухрежимный способ наблюдения зем-

ной поверхности космическими  

аппаратами дистанционного  

зондирования Земли 

Цируль  

Даниил  

Георгиевич 

СЕКЦИЯ 3 

 

53. 

 

19.199 

Методические основы подготовки  

космонавтов к управлению  

антропоморфной робототехнической си-

стемой космического назначения (АРТС 

КН) в интересах реализации программ 

освоения ближнего  

и дальнего космоса 

Чеботарев 

Юрий  

Сергеевич 

СЕКЦИЯ 3 

 

54. 

 

19.094 

Разработка и реализация двухвитковой 

схемы сближения корабля Союз МС с 

МКС 

Чудинов  

Никита  

Алексеевич 

СЕКЦИЯ 3 

 

55. 

 

19.188 

Исследование нового керамического ма-

териала. Пиролитический нитрид  

бора (ПНБ) 

Валентюкевич 

Наталья  

Николаевна 

СЕКЦИЯ 4 
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56. 

 

19.091 

Инновационные технологии получения 

функциональных материалов  

ракетно-космического назначения 

Долгополов 

Владимир  

Геннадьевич 

СЕКЦИЯ 4 

 

57. 

 

19.204 

Акционерное общество  

«Государственный ракетный центр  

имени академика В. П. Макеева» 

Дубровина 

Наталья  

Николаевна 

СЕКЦИЯ 4 

 

58. 

 

19.208 

Разработка технологии получения  

тонкостенных герметичных  

конструкций из углерод-керамических 

композиционных материалов 

Коломийцев 

Иван  

Александрович 

СЕКЦИЯ 4 

 

59. 

 

19.048 

Исследование возможности улучшения 

характеристик терморегулирующего по-

крытия путем введения в его состав до-

полнительного интерференционного от-

ражателя 

Наседкин  

Борис  

Александрович 

СЕКЦИЯ 4 

 

60. 

 

19.172 

Плазмодинамический синтез  

ультрадисперсного порошка оксида цин-

ка для использования в качестве пигмен-

та терморегулирующих  

защитных покрытий космических  

аппаратов 

Осокина  

Лилия  

Витальевна 

СЕКЦИЯ 4 

 

61. 

 

19.002 

Технология изготовления композитных 

сетчатых конструкций  

с использованием эластичных форм 

Руденко  

Михаил  

Сергеевич 

СЕКЦИЯ 4 

 

62. 

 

19.000 

Исследование физико-механических ха-

рактеристик низкомодульных резин на 

основе полиизопрена и адгезионной 

прочности в многослойных подвижных 

соединениях 

Салова  

Валерия  

Денисовна 

СЕКЦИЯ 4 

 

63. 

 

19.070 

Перспектива внедрения вибрационной 

обработки при сварке  

высокостабильных высокоточных  

космических аппаратов 

Стрельников 

Илья  

Владимирович 

СЕКЦИЯ 4 

 

64. 

 

19.000 

Исследование влияния режимов  

вакуумного электротермического  

процесса изготовления вольфрамовых 

матриц на качество импрегнированных 

материалов 

Тищенко  

Ольга  

Дмитриевна 

СЕКЦИЯ 4 

 

65. 

 

19.184 

Автоматизация процесса выработки сжа-

того воздуха компрессорной  

станцией для испытательных участков и 

для использования в технологических 

целях подразделениями предприятия ра-

кетно-космической отрасли 

Волынкин 

 Алексей  

Александрович 

СЕКЦИЯ 5 

 

66. 

 

19.225 

Исследование технологий утилизации 

углеродных композиционных  

материалов (углепластиков),  

образующихся при производстве,  

обработке и завершении жизненного 

цикла изделий 

Гатина  

Елена  

Рашидовна 

СЕКЦИЯ 5 
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67. 

 

19.154 

Переналаживаемое зажимное  

приспособление для производства  

деталей РКТ на фрезерных  

обрабатывающих центрах 

Камшилина 

 Ирина  

Александровна 

СЕКЦИЯ 5 

 

68. 

 

19.041 

Информационное обеспечение контроля 

технологических процессов  

и измерения температуры посредством 

обработки видеоизображений  

для выявления наиболее уязвимых 

участков объекта наблюдения 

Климов 

Дмитрий  

Игоревич 

СЕКЦИЯ 5 

 

69. 

 

19.029 

Технология получения и ремонта  

лопаток газотурбинного двигателя  

с помощью селективного лазерного 

плавления с последующей термической 

обработкой 

Лещева  

Александра 

Сергеевна 

СЕКЦИЯ 5 

 

70. 

 

19.219 

Разработка технологии и оборудования 

для электронно-лучевой сварки в общем 

вакууме крупногабаритных корпусных 

конструкций перспективных изделий 

ракетно-космической техники 

Машко  

Ростислав 

Владимирович 

СЕКЦИЯ 5 

 

71. 

 

19.224 

Отработка новых методов 

 неращрушающего контроля  

на элементах конструкции  

космического аппарата 

Мильяченко 

Александр 

Александрович 

СЕКЦИЯ 5 

 

72. 

 

19.216 Технология лазерной сварки узлов ЖРД 
Моключенко 

Игорь  

Сергеевич 

СЕКЦИЯ 5 

 

73. 

 

19.182 

Разработка технологии замкнутого  

цикла производства космических  

аппаратов на базе монтажно-

испытательного корпуса 

Павлова  

Галина  

Александровна 

СЕКЦИЯ 5 

 

74. 

 

19.196 

Возможность использования экономно 

легированного припоя ПМ 17 для пайки 

медно-стальных узлов «горячих»  

агрегатов жидкостных ракетных  

двигателей РН «Ангара» 

Подгорнов 

Сергей  

Николаевич 

СЕКЦИЯ 5 

 

75.  

 

19.223  

Методика моделирования  

напряженно-деформированного  

состояния крупногабаритной  

многослойной конструкции  

из разнородных материалов  

Рогожникова 

Елена  

Николаевна  

СЕКЦИЯ 5  

 

76.  

 

19.099  

Разработка и внедрение  

импортозамещающей технологии  

изготовления титановых баллонов  

Рязанцев 

Александр 

Юрьевич  

СЕКЦИЯ 5  

 

77.  

 

19.201  

Численное моделирование процессов 

аэрогазодинамики РН КОРОНА  

при старте и в полете  

Сергеева  

Анастасия Ан-

дреевна  

СЕКЦИЯ 5  
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78.  

 

19.168  

Сенсибилизация и расширение  

динамического диапазона  

силомоментной составляющей  

дистальной части конечностей  

антропоморфных робототехнических 

систем при их анатомической  

параметризации  

Спирин  

Андрей  

Евгеньевич  

СЕКЦИЯ 5  

 

79.  

 

19.202  

Методика контроля качества геометрии 

изделий в ракетно-космической  

промышленности  

Тверкаева 

Алина  

Энверовна  

СЕКЦИЯ 5  

 

80.  

 

19.175  

Описание, имитационное  

моделирование и расчет нагружения 

конструкций из поврежденного  

материала  

Туркова  

Вера  

Александровна  

СЕКЦИЯ 5  

 

81.  

 

19.147  

Цифровой двойник изделий  

ракетно-космической техники на этапе 

производства.  

Хорощенко 

Ирина  

Леонидовна  

СЕКЦИЯ 5  

 

82.  

 

19.222  

Технология и оборудования  

для высокотемпературной пайки  

тонкостенных стальных трубопроводов  

Цветков  

Сергей  

Евгеньевич  

СЕКЦИЯ 5  

 

83.  

 

19.186  

Финансово-технологический эффект от 

внедрения металлополимерных  

пресс-форм для производства деталей 

ракетных двигателей со сложными  

геометрическими параметрами  

Цыпелев  

Виктор  

Васильевич  

СЕКЦИЯ 5  

 

84.  

 

19.148  

Методика оценки влияния  

несовершенств формы на несущую  

способность топливных баков РН с при-

менением программного комплекса ко-

нечноэлементного моделирования NX  

Шулепова 

Ольга  

Юрьевна  

СЕКЦИЯ 5  

 

86.  

 

19.086  

Каркас с трубами треугольного сечения 

и методика оптимизации  

геометрических размеров изогридных 

конструкций, выполненных 

из композиционных материалов 

Ануфриенко 

Вадим 

Евгеньевич  

СЕКЦИЯ 6  

 

87.  

 

19.138  

Разработка системы сопровождения тех-

нологии изготовления  

высокоэффективных 

фотопреобразователей и внедрение 

ее элементов в технологический процесс 
производства солнечных батарей 

Болотин  

Артем  

Михайлович  

СЕКЦИЯ 6 

 

88.  

 

19.192  

Разработка блока питания  

с применением неперезаряжаемых  

элементов питания  

Гебгардт  

Виктор  

Александрович  

СЕКЦИЯ 6  

 

89.  

 

19.067  

Методические основы подготовки 

непрофессиональных космонавтов к вы-

полнению космического полета  

в интересах коммерциализации  

пилотируемых космических программ  

Ковинский 

Александр 

Андреевич  

СЕКЦИЯ 6  
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90.  

 

19.144  AEROSPACE-AGR  
Константинова 

Елена  

Павловна  

СЕКЦИЯ 6  

 

91.  

 

19.061  

Влияние гравитационных сил  

на неустойчивости горения:  

фундаментальный базис  

и прикладные вопросы  

Крикунова 

Анастасия 

Игоревна  

СЕКЦИЯ 6  

 

92.  

 

19.104  

Разработка систем радиочастотной иден-

тификации с пассивными метками для 

считывания данных  

безаккумуляторных имплантатов,  

применяемых при пилотируемых  

космических полетах  

Макеев  

Мстислав 

Олегович  

СЕКЦИЯ 6  

 

93.  

 

19.114  

Исследование радиационной  

стабильности органических солнечных 

батарей на основе перспективных  

сопряженных полимеров  

Мартынов 

Илья  

Вячеславович  

СЕКЦИЯ 6  

 

94.  

 

19.218  

Исследование приборного комплекса для 

обеспечения устойчивого  

функционирования замкнутой  

экосистемы в условиях космоса 

Масталиева 

Виктория 

Анатольевна  

СЕКЦИЯ 6  

 

85.  

 

19.102  

Функциональная диагностика  

личностных характеристик на этапе 

профессионального отбора 

в отряд космонавтов  

Резников  

Михаил  

Юрьевич  

СЕКЦИЯ 6  

 

95.  

 

19.161  

Разработка универсальной методики ис-

следования отдельных каскадов  

солнечных элементов космического 

назначения  

Синева  

Мария  

Владимировна  

СЕКЦИЯ 6  

 

96.  

 

19.162  

Оптимизация конструкции  

фотопреобразователя в части  

увеличения удельных характеристик 

солнечной батареи космических  

аппаратов  

Стаценко  

Артем  

Александрович  

СЕКЦИЯ 6  

 

97.  

 

19.026  

«Гибридный накопитель электрической 

энергии на основе литий-ионной  

батареи и блока суперконденсаторов для 

возвращаемых аппаратов»  

Хаванов  

Егор  

Сергеевич  

СЕКЦИЯ 6 
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СЕКЦИЯ 1  – СИСТЕМНЫЕ И ПРОЕКТНО-

КОНСТРУКТОРСКИЕ РЕШЕНИЯ ДЛЯ 

КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ РАЗЛИЧНОГО 

НАЗНАЧЕНИЯ. ЦЕЛЕВАЯ И СЛУЖЕБНАЯ 

АППАРАТУРА КА РАЗЛИЧНОГО ЦЕЛЕВОГО 

НАЗНАЧЕНИЯ  
 

 

УДК 621.389 

ОСОБЕННОСТИ ПОСТРОЕНИЯ БОРТОВОГО ПЕРЕДАТЧИКА 

НЕПРЕРЫВНЫХ ФАЗОМАНИПУЛИРОВАННЫХ СИГНАЛОВ 

СИСТЕМЫ ТЕЛЕМЕТРИИ  

 

А. В. Кашин, М. М. Ивойлова, Е. С. Балобанов, А. В. Голубцов 

 

Филиал РФЯЦ-ВНИИЭФ «НИИИС им. Ю. Е. Седакова» 

 

На этапах отработки конструктивно-технологических решений летательных 

аппаратов (ЛА) и установленных на них приборов в натурных условиях широко 

используются системы телеметрии. Наиболее сложной и ответственной состав-

ной частью этих систем являются устанавливаемые на борту ЛА радиопереда-

ющие устройства (РПДУ), обеспечивающие прием информации от датчиков, ее 

кодировку и передачу по радиоканалу на наземные пункты приема информации 

в виде непрерывного сигнала с 4-х позиционной фазовой манипуляцией.  

В настоящей работе рассмотрены результаты разработки и исследований 

опытного образца РПДУ системы телеметрии, выполненного полностью на 

отечественной ЭКБ. Приведены описания конструкции РПДУ, конструкции и 

функционирования основного функционального блока РПДУ, обеспечивающе-

го его выходные электрические характеристики, – блока высокой частоты. Для 

контроля основных параметров разработанного твердотельного РПДУ с фазо-

манипулированным сигналом создано автоматизированное рабочее место, реа-

лизованное на модульной платформе PXI ф. National Instruments с подключени-

ем внешних средств измерений.  

Исследована возможность улучшения основных электрических характери-

стик РПДУ, по результатам которой показана: 

 возможность увеличения выходной мощности до 12-15 Вт за счет приме-

нения GaN-транзистора типа ПП9138Б; 

 возможность снижения энергопотребления за счет перехода из квазине-

прерывного в импульсный режим работы РПДУ; 

 возможность повышение ЭМС РПДУ за счет узкополосной фильтрации 

выходного ФМ-сигнала. 
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УДК 629.7.05 

РЕЗУЛЬТАТЫ НАЗЕМНОЙ ОТРАБОТКИ 

ГИРОСКПОПИЧЕСКОГО ИЗМЕРИТЕЛЯ ВЕКТОРА УГЛОВОЙ 

СКОРОСТИ С УВЕЛИЧЕННЫМ ДИАПАЗОНОМ ИЗМЕРЕНИЯ  

 

А. А. Волынцев, О. А. Щитинина, М. В. Якушова 

 

ФГУП «ЦЭНКИ» филиал «НИИ ПМ имени академика В. И. Кузнецова» 

 

В настоящее время в отечественной практической космонавтике одними из 

самых распространенных прецизионных гироскопических измерителей вектора 

угловой скорости (ГИВУС) являются приборы типа КИНД34-020.  ГИВУС 

КИНД34-020 был разработан более 20 лет назад и благодаря своим оптималь-

ным точностным характеристикам нашел применение на различных КА веду-

щих отечественных разработчиков. Прибор КИНД34-020 предназначен для ра-

боты в составе КА с малой динамикой угловой скорости, возможности которых 

существенно выросли за последние годы, поэтому, несмотря на сохраняющую-

ся общую востребованность прибора, в существующих реалиях его применение 

с имеющимся диапазоном измерения может накладывать существенные огра-

ничения на функциональность всего КА. В этой связи возникла необходимость 

в разработке нового прибора с увеличенным диапазоном измерения.  

Для обеспечения максимальной преемственности и взаимозаменяемости но-

вый прибор разрабатывался на базе схемотехнических решений ГИВУС 

КИНД34-020 исходя из следующих условий: 

 четырехкратное увеличение диапазона измерения входной угловой скоро-

сти (до значения 1,6 º/с); 

 сохранение прочих ТТХ прибора на уровне не хуже прибора-прототипа; 

 сохранение импортной независимости и стоимости, аналогичной прибору-

прототипу. 

За 1,5 года интенсивных работ было сделано: разработан новый прибор, по-

лучивший индекс КИНД34-020-02, изготовлен и испытан образец для наземной 

экспериментальной отработки, изготовлен и передан заказчику образец для 

летных испытаний. Успешность разработки была подтверждена эксперимен-

тальной наземной отработкой, в таблице 1 приведены основные ТТХ нового 

прибора и его прототипа. 

Свыше 90% элементов конструкции прибора КИНД34-020-02 заимствованы 

из прибора-прототипа КИНД34-020, 65% ЭУ прибора являются вновь разрабо-

танными, но основаны на той же элементной базе. Благодаря этому стоимость 

нового прибора не превышает стоимости его прототипа и, как следствие, 

ГИВУС КИНД34-020-02 может позиционироваться как экономически целесо-

образная замена прибору КИНД34-020. 
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Таблица 1 

Наименование параметра 

КИНД34-

020-02 

(фактически) 

КИНД34-

020-02 

(проектные) 

КИНД34-

020 

1. Диапазон измерения  
(по модулю), °/с 

1.7..1.8 ≤ 1,6 ≤0,4 

2. Цена импульса выходной  

информации, угл.с/имп 
0,033-0,035 0,030-0,045 

0,030-

0,045 

3. Величина нулевого  

сигнала, не зависящего  

от перегрузки (по модулю), 

угл.с/с,: 

0,3..1,0 ≤3,0 ≤3,0 

4. Случайная составляющая (2,7 

СКО) отклонений  

величины нулевого сигнала, не 

зависящего от перегрузки,  

в непрерывном запуске до 24 ч, 

угл.с/с: 

0,0019..0,002

5 
≤0,003 ≤0,003 

5. Шумовая составляющая  

(1 СКО) выходного сигнала ИК 

при осреднении от 0,1 до 10 с, 

угл.с 

≤0,15 ≤0,15 ≤0,15 

6. Время наступления тепловой 

готовности при  

температуре основания  

более 20ºC, мин 

≤16 ≤30 ≤30 

7. Макс. время тепловой  

готовности, мин 
≤35 ≤60 ≤60 

8. Потребляемая мощность  

в режиме форсированного  

разогрева, Вт 

≤135,9 ≤138 ≤130 

9. Потребляемая мощность при 

номинальных условиях  

функционирования, Вт: 

51,1 71 ≤69 

10. Время точностной  

готовности прибора, мин 
≤150 180 180 

11. Срок службы при  

эксплуатации в составе КА 
10 лет 

12. Допустимая температура  

основания при эксплуатации, ºC 
–10..35 –10..35 0..35 

 

Говоря о перспективах нового прибора, стоит отметить, что имеющийся в 

распоряжении разработчиков научно-технический задел и схемотехнические 
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решения, прошедшие отработку в приборах аналогах, позволяют в ближайшем 

будущем:  

 исследовать возможность внедрения современных информационных ин-

терфейсов в ГИВУС типа КИНД34-020-02; 

 рассмотреть возможность оптимизации конструкции в части увеличения 

стойкости к ВВФ и снижения ГМХ (на 10 – 20%); 

 усовершенствовать алгоритмы термостатирования прибора и оптимизиро-

вать его энергопотребление; 

 рассмотреть возможность улучшения ТТХ прибора (в части повышения 

стабильности нулевого сигнала и снижения шумовой составляющей ИК). 

 рассмотреть возможность создания модернизации прибора с другими ме-

ханическими чувствительными элементами (использовать вместо действующих 

ПГБ их безбериллиевые аналоги или элементы типа ДНГ);  

 увеличить срок службы прибора до 15 лет в составе КА. 

Внедрение вышеописанных модернизаций также не вызовет существенного 

удорожания изделия, но позволит получить ГИВУС следующего поколения, 

который сможет по своим совокупным характеристикам (стоимость, надеж-

ность, функциональность, прецизионная точность, независимость от импорт-

ных комплектующих) оставаться востребованным у отечественных разработ-

чиков КА в ближайшие 15 – 20 лет. 

 

 

ЯРИЛО – ПРОЕКТ ПОСТРОЕНИЯ ГРУППИРОВКИ  

ИЗ 2-Х НАНОСПУТНИКОВ ДЛЯ ИССЛЕДОВАНИЯ СОЛНЦА  

 

А. В. Захарченко, А. Е. Игнатьева, Н. Д. Лазарев,  

В. А. Павлюченко, А. В. Шаповалов  

 

Московский Государственный Технический Университет имени Н.Э. Баумана 

 

На сегодняшний день мониторинг солнечной активности и выдача опера-

тивного прогноза космической погоды являются актуальными для России 

научными задачами в рамках проведения космических исследований Солнца. 

Обычно для этих целей используются космические аппараты, где научная ап-

паратура для исследования Солнца является лишь частью общей нагрузки, 

предназначенной для метеорологических исследований. Цикл разработки таких 

аппаратов растягивается на 5 – 10 лет. ФИАН и МГТУ им. Н.Э. Баумана пред-

ложен проект спутниковой группировки для непрерывного мониторинга Солн-

ца. Лаборатория рентгеновской астрономии Солнца ФИАН отвечает за созда-

ние полезной нагрузки для аппаратов – спектрофотометров для мониторинга 

солнечной активности, а МГТУ им. Н.Э. Баумана разрабатывает группировку 

наноспутников разворачиваемую с помощью солнечного паруса. Использова-

ние технологии малых космических аппаратов в этом проекте позволяет сни-
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зить его стоимость и ускорить время внедрения нового научного оборудования 

на орбите. 

В рамках миссии будет проведено построение группировки из двух КА раз-

мерностью 1.5U CubeSat с помощью технологии двухлопастного роторного 

солнечного паруса, а также отработан алгоритм поддержания спутниковой 

группировки. После окончания срока активного существования оба КА будут 

пассивно сведены с орбиты с использованием солнечного паруса. 

Так же на КА «Ярило» будут проведены летные испытания парусного моду-

ля «Одуванчик», экспериментальных систем энергоснабжения, радиосвязи, 

ориентации и стабилизации, навигационного приемника, полностью разрабо-

танных авторами и вычислительной машины, разработки ФИАН. В рамках по-

лета группировки предполагается проведение экспериментов по обмену ин-

формации между спутниками в УКВ диапазоне. 

 

 

СОЗДАНИЕ ВЫСОКОТОЧНОГО СПУТНИКОВОГО 

ВЫСОТОМЕРА  

 

И. А. Козий 

 

АО «РИРВ» 

 

Повышение качества координатно-временного и навигационного обеспече-

ния гражданских и специальных потребителей является одной из приоритетных 

задач государства. Немаловажным фактором, влияющим на достоверность ре-

шения навигационной задачи с помощью как инерциальных, так и радионави-

гационных систем, является точность определения параметров Земли. Много-

летние исследования позволили сформировать модели параметров Земли ПЗ-90 

(Россия), EGM2008 (США). Современные методы исследования широко ис-

пользуют спутниковую альтиметрию. С помощью спутниковых высотомеров 

обеспечивается измерение высоты геоида с погрешностью 3 – 5 см. Проведен-

ный анализ моделей параметров Земли показывает, что с их помощью обеспе-

чивается среднеквадратическая погрешность определения высоты геоида 

0,11 м, уклонения отвесных линий 1 угл. с, аномалий силы тяжести 10 мГал 

(1 Гал = 1 см/с
2
). С учетом растущих требований потребителей к точности по-

зиционирования и постоянного развития навигационных систем, необходимо 

дальнейшее совершенствование моделей и доведение погрешностей определе-

ния высоты геоида до уровня 2 – 3 см, аномалий силы тяжести – 2 – 3 мГал. Это 

значит, что, в частности, погрешность измерений спутниковых высотомеров 

должна быть на уровне 1 см. Достижение такой точности измерений возможно 

только при должном учете систематических погрешностей аппаратуры. 

Большинство из действующих на данный момент космических аппаратов с 

высотомерами на борту – европейские и американские. Россией до 1995 г. про-
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изводились запуски аппаратов ГЕО-ИК, высотомер  которых обеспечивал по-

грешность измерения высоты 0,5 м. С 2010-х годов запуски российских миссий 

возобновились аппаратами ГЕО-ИК2, на которых установлены высотомеры 

Садко французского производства. Со времени запусков старых аппаратов 

ГЕО-ИК спутниковые высотомеры в нашей стране не разрабатывались. Слож-

ная международная обстановка потребовала решения задачи восстановления 

научно-технического задела для создания подобной аппаратуры, удовлетворя-

ющей современным требованиям.  

В спутниковой альтиметрии используется принцип активной радиолокации, 

зондирующий импульс излучается с борта космического аппарата, отражается 

от морской поверхности, после чего в приемнике осуществляется его обработ-

ка. Высота спутника над морской поверхностью определяется временем за-

держки моментов излучения импульса и достижения корреляционной функци-

ей максимума. Для исследования систематических погрешностей, возникаю-

щих в аппаратуре, необходимо использовать адекватную модель отраженного 

сигнала. Традиционно в спутниковой альтиметрии отраженный сигнал описы-

вается функцией средней мощности от времени задержки. В современной лите-

ратуре по спутниковой альтиметрии общепринятой является модель Брауна. В 

этой модели средняя мощность обратного рассеяния от плоской поверхности 

представляет собой свертку зондирующего сигнала и импульсной характери-

стики этой поверхности. Упрощенно математическое выражение для средней 

мощности отраженного сигнала можно записать следующим образом 

 ( )   ( )  (  ∫  (   )    ( )   ),   (1) 

где s(t) – зондирующий сигнал, А – множитель, не зависящий от положения 

элементарного отражателя и временной задержки, G(θ) – ДНА, τ – задержка 

прихода парциального отраженного сигнала от элементарного отражателя, 

символом «*» обозначена операция свертки. Интегрирование производится по 

всей засвечиваемой поверхности, разбитой на элементарные отражатели пло-

щадью dS.  

В качестве альтернативы можно рассмотреть модель, где вместо вычисления 

свертки выполняется прямой расчет принятой мощности. Упрощенно этот 

принцип математически можно записать следующим образом 

 ( )    ∫   (   )    ( )   .   (2) 

В обоих случаях расчет средней принятой мощности опирается на прибли-

жение некогерентного рассеяния. При выводе этих моделей и их использовании 

все приближения и преобразования опираются на то, что зондирующий сигнал 

s(t) представляет собой импульс малой длительности. Для теоретических ис-

следований это предположение является очень удобным, поскольку позволяет 

построить аналитическую модель и значительно сократить вычислительные ре-

сурсы, требуемые для ее анализа. Высокая точность измерений в спутниковой 

альтиметрии достигается использованием зондирующих сигналов с большой 

базой. Типичные параметры  сигнала для высотомера  Ku-диапазона – длитель-

ность импульса 100 мкс, ширина спектра 320 МГц. В моделях (1) и (2) исполь-
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зуется эквивалентный ему импульсом малой длительности, который является 

автокорреляционной функцией такого сигнала и аппроксимируется гауссовым 

импульсом. Такая математическая абстракция не позволяет  проводить точное 

моделирование аппаратуры, поэтому была предложена альтернативная модель 

(3). Облучаемая поверхность разбивается на множество элементарных отража-

телей. Мощность сигнала, принятая от каждого отражается, зависит от его 

площади и ДНА в направлении на него, задержка прихода сигнала – от рассто-

яния до отражателя. В точке приема все отраженные сигналы складываются с 

учетом начальных фаз. Математическое выражение обработки сигнала выгля-

дит следующим образом 

 ( )    ( )  (  ∫   (   )    ( )   ).   (3) 

Из вновь введенных обозначений sr(t) – форма реального зондирующего 

сигнала, а отраженный сигнал обозначен K(t) в связи с тем, что в данном слу-

чае он представляет собой уже не среднюю мощность, а корреляционную 

функцию принятого сигнала. Данное выражение показывает, что в первую 

очередь формируется композитный сигнал, представляющий собой сумму 

парциальных отраженных сигналов, а затем осуществляется его корреляцион-

ная обработка с использованием опорного сигнала в виде зондирующего им-

пульса. Форма отраженного сигнала, полученная в результате моделирования, 

приведена на рисунке 1. 

 

 
 

Рисунок 1 – Форма отраженного сигнала 

 

На практике такая модель может использоваться при исследовании система-

тических погрешностей, возникающих в аппаратуре. Так как радиосигнал, от-

раженный морской поверхностью, является достаточно слабым, для увеличе-

ния отношения сигнал/шум во входной цепи приемника используется полосо-

вой фильтр, ограничивающий полосу частот, занимаемую шумами. В Ku-

диапазоне частот, в котором работают современные спутниковые высотомеры, 

обычно применяются волноводные фильтры.   

Волноводный фильтр стыкуется к антенне высотомера, которая и находится 

за пределами корпуса КА, и ее температура может изменяться в диапазоне от -

150 до 150 °С. В таком интервале температур изменение структуры фильтра 

вследствие линейного расширения металла, из которого он изготовлен, может 
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оказать влияние на его характеристики. Для исследования влияния температур-

ных деформаций фильтра на ошибку измерения высоты был спроектирован вол-

новодный фильтр 5 порядка, на рисунке 2 приведена его структура и параметры.  

Затем были получены АЧХ и ФЧХ фильтра для различных значений темпе-

ратуры. На рисунке 3 представлены АЧХ и ФЧХ при отклонении температуры 

на ±200°С. 

 

 
 

Рисунок 2 – Структура и характеристики фильтра 

 

 
 

Рисунок 3 – АЧХ и ФЧХ фильтра 

 

Обработка отраженного сигнала фильтром моделируется в спектральной об-

ласти, для чего амплитудный спектр сигнала умножается на АЧХ фильтра, а к 

фазовому спектру прибавляется ФЧХ фильтра. Затем осуществляется обратное 
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преобразование сигнала  во временную область и вычисление его корреляци-

онной функции с опорным сигналом. Этот алгоритм повторяется для АЧХ и 

ФЧХ, соответствующих различным значениям температуры, определяется из-

менение положения максимума корреляционной функции и строится темпера-

турная зависимость задержки приема сигнала, которая переводится в ошибку 

измерения высоты. В первом приближении была рассмотрена зависимость в 

диапазоне температур ±50°C и сделано предположение, что она может быть 

аппроксимирована линейной функцией (рисунок 4).  

 
Рисунок 4 – Аппроксимация температурной зависимости ошибки измерения высоты в 

диапазоне ±50°C 
 

Затем было выполнено более точное моделирование в более широком диа-

пазоне температур. В результате моделирования выяснено, что зависимость за-

держки сигнала в фильтре описывается полиномом 4 степени. Для случаев, в 

которых может быть необходимо упрощение вычислений, также были рас-

смотрены аппроксимации полиномами более низких степеней (рисунок 5). 
 

 
Рисунок 5 – Аппроксимация температурной зависимости ошибки измерения высоты  

в диапазоне ±200°C 
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На рисунке 6 приведены зависимости ошибки аппроксимации и СКО. Вид-

но, что с достаточной для практических целей точностью температурная зави-

симость может быть описана полиномом 2 степени. 
 

 
 

Рисунок 6 – Ошибка аппроксимации температурной зависимости 

 

Для учета температурной ошибки измерения высоты наиболее рациональ-

ным методом, который может быть внедрен при проектировании аппаратуры, 

является контроль температуры фильтра с помощью температурных датчиков и 

коррекция результатов измерений высотомера на основе их показаний. 

 

 

УДК 629.785 

МАЛЫЙ КОСМИЧЕСКИЙ АППАРАТ ФОРМ-ФАКТОРА 

CUBESAT ДЛЯ ПРОВЕДЕНИЯ ЭКСПЕРИМЕНТА ПО 

ИСПОЛЬЗОВАНИЮ ВЫСОКОТЕМПЕРАТУРНЫХ 

СВЕРХПРОВОДНИКОВ И МАТЕРИАЛОВ  

С ПАМЯТЬЮ ФОРМЫ  

 

Т. Ш. Комбаев 

 

Филиал акционерного общества «Научно-производственное объединение 

им. С. А. Лавочкина», г. Калуга 

 

Одним из главных факторов, определяющим физические условия в косми-

ческом пространстве, наряду с электромагнитным излучением Солнца и планет 

является солнечный ветер – в основном стационарный поток плазмы, возника-

ющий в верхней короне Солнца и несущий с собой магнитные поля солнечного 
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происхождения. Скорость спокойного солнечного ветра 300 – 500 км/с, плот-

ность 10 – 15 частиц/см
3
. 

Особый научный интерес представляет взаимодействие плазмы солнечного 

ветра с магнитными полями, в частности с магнитным полем Земли. Плазма 

солнечного ветра, встречаясь с магнитным полем Земли, как с препятствием, 

деформирует его в сторону Земли, магнитные силовые линии в терминах маг-

нитной гидродинамики оказывают сопротивление этому потоку. Чем больше 

давление солнечного ветра, тем ближе к Земле он поджимает магнитную обо-

лочку. Это характерное взаимодействие корпускулярного потока с магнитным 

полем было положено в ряд идей по созданию тяги на космических аппаратах 

(магнитный парус) [1] или активной защиты от ионизирующего излучения. То-

гда как взаимодействие электромагнитной части излучения Солнца (давление 

солнечного света) для использования его в практических целях сейчас доста-

точно хорошо подвергается экспериментальной проверке – были разработаны и 

запущены проекты МКА LightSail 2, NanoSail-D2, IKAROS и др., идея создания 

сильных магнитных полей для создания тяги за счет взаимодействия с корпус-

кулярным потоком от Солнца свое подтверждение получило только на назем-

ных экспериментальных установках [2, 3]. 

Магнитное поле для взаимодействия с плазмой солнечного ветра в проектах 

и экспериментах создается с использованием сверхпроводящих катушек с 

большим значением магнитного момента (до 10
14

 Ам
2
). До настоящего време-

ни сверхпроводники на космических аппаратах не применялись, в случае с низ-

котемпературными сверхпроводниками из-за необходимости наличия криоген-

ных систем для доведения сверхпроводников до критической температуры (Tкр 

= –248°С) при которой достигается сверхпроводимость, в случае с высокотем-

пературными сверхпроводниками  (Tкр = –196°С) из-за их высокой стоимости. 

В настоящее время развитие технологий позволило создать высокотемператур-

ные проводники (ВТСП) 2-го поколения, которые получают все большее рас-

пространение в наземных условиях в электроэнергетике и технике [4]. Про-

мышленное производство ВТСП ленты 2-го поколения освоено в РФ ЗАО «Су-

перОкс». ВТСП лента 2-го поколения обладает следующими характеристика-

ми: критический ток при –196°C ленты толщиной 100 мкм и шириной 12 мм 

равен от 300 до 500 А, длина ленты до 350 метров. 

Технологию предлагается отработать на МКА форм-фактора CubeSat. На 

МКА из-за ограниченных масса-габаритных характеристик возможно размеще-

ние ВТСП катушки с магнитным моментом M = 9,05∙10
4
 A∙м

2
. 

Расстояние до границы магнитопаузы такого магнитного поля будет равно: 

   (
 
 
  

 

           
 
)

   

 

где μ0 – магнитная постоянная, Гн/м; Mm – магнитный момент диполя, Ам
2
; n – 

плотность солнечного ветра, м
-3

; m – масса ионов, кг; usw – скорость солнечного 

ветра. 
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Для средних значений параметров электронной составляющей солнечного 

ветра (usw = 450 км/c; n = 8,8 см
-3

; m = 1,67∙10
-27

 кг) и магнитного момента ка-

тушки (R=2,4 м) M = 9,05∙10
4
 A∙м

2
, расстояние до границы магнитопаузы L = 87 

м. Расстояние до границы магнитопаузы определяет характерный объем в ко-

тором происходит взаимодействие плазмы с магнитным полем, и чем больше 

этот объем тем большее давление плазма оказывает на силовые линии магнит-

ного поля. 

Для обеспечения возможности функционирования такой системы на орбите 

функционирования МКА необходимо решить две проблемы – создание токов 

порядка 500 А в катушке и обеспечение критической температуры катушки 

равной –196°С. 

Первая проблема решается применением в составе МКА ВТСП генератора, 

в иностранной литературе – flux pump [5]. ВТСП генератор позволяет создавать 

в ВТСП катушке токи не более критических и должен быть размещен в одина-

ковых температурных условиях с катушкой. Привод ВТСП генератора через 

магнитную муфту осуществляется от бесконтактного двигателя постоянного 

тока БК-1414, расположенного на платформе МКА, с мощностью на валу 4 Вт. 

Вторая проблема решается применением на МКА разворачиваемых с помо-

щью материала с памятью формы экранов последовательно ослабляющих теп-

ловой поток от Солнца и Земли до требуемых значений. Экраны изготовлены 

из пленки полиимидной металлизированной толщиной 15 мкм. Проведенные 

расчеты показали, что в обоих случаях данный метод позволяет обеспечить 

температуру в области развернутой ВТСП катушки и генератора порядка –

200°C и позволяет обеспечить необходимые условия для функционирования 

сверхпроводников. Экраны разворачиваются из свернутого положения с помо-

щью проволоки диаметром 1 мм из материала с памятью формы – NiTi (Нити-

нол). Нитинол это сплав титана и никеля позволяющий зафиксировать форму 

проволоки при температуре +500°C, и после складывания проволоки в любое 

положение активировать прежнюю форму, для сплава типа Н при температуре 

+65°С, для сплава типа М при температуре +95°С [6]. Данный материал приме-

няется в медицине и технике и в широкой номенклатуре представлен на рынке. 

Активировать сложенную пленку, армированную нитиноловой проволокой, 

можно резистивными нагревателями, размещенными в основании крепления 

проволоки. Проволока первого экрана (наиболее близкий к МКА) в разверну-

том состоянии также используется в качестве антенны бортового приемо-

передающего устройства. Суммарная масса такого МКА составляет 11,5 кг с 

резервом 20%. Габаритные размеры МКА в транспортном положении 

880104104 мм, в рабочем 8805000 – по развернутым пленочным экранам. 

Предпочтительной орбитой для функционирования такого МКА является 

орбита с продолжительными тенями для проведения эксперимента в условиях 

минимумом тепловых потоков от Солнца и Земли. Вывод на такую орбиту мо-

жет быть осуществлен попутно с целевым космическим аппаратом. Предвари-

тельные параметры такой орбиты: высота апогея 172000 км, высота перигея 
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2000 км, наклонение 51,8. Продолжительность тени в первый год функциони-

рования МКА на такой орбите может достигать 2,5 часов. 

Общие вид МКА представлены на рисунке 1.  

 
 

Рисунок 1 – Общий вид МКА в рабочем положении 

1 – пленочные экраны (показаны не в масштабе); 2 – ВТСП генератор (flux pump);   

3 – ВТСП катушка (показана не в масштабе); 4 – платформа форм-фактора CubeSat 3U  

с раскрытыми батареями солнечными 
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КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  

 

З. А. Кузнецова, А. И. Алифанов, И. А. Лушин, А. В. Белза  

 

АО «Информационные спутниковые системы»  

имени академика М. Ф. Решетнева»  
 

Космический аппарат (КА) содержит большое количество целевой и слу-

жебной аппаратуры различного назначения и ряд технически систем, тепловой 

режим которых, необходимо обеспечивать для поддержания его эффективного 

функционирования во время всего срока активного существования (САС). Си-

стема терморегулирования (СТР) КА обеспечивает необходимый тепловой ре-

жим для всех приборов, входящих в состав различных систем, предотвращая их 

перегрев или переохлаждение. [1] Мировой рынок информационных услуг, 

определяет тенденцию к росту энерговооруженности спутника, как следствие – 

увеличение тепловыделения оборудования КА. Для КА с тепловыделением бо-

лее 15 кВт наиболее предпочтительной для применения является система тер-

морегулирования с двухфазным тепловым контуром (СТР с ДФК), поскольку 

использование тепловой энергии фазового перехода теплоносителя обеспечи-

вает наибольшую эффективность теплоотвода. [2] В состав СТР ДФК входят 

различные элементы: испаритель, паропровод, конденсаторопровод, конденса-

тор, а так же различная арматура трубопроводов. Обеспечение надежной рабо-

ты всех элементов СТР – важная задача по обеспечению надежности, посколь-

ку выход из строя или некорректная работа запорной арматуры теплового кон-

тура может привести к выходу из строя всего КА.  

Цель данной работы состояла в проектировании двух устройств для СТР с 

ДФК:  

1) вентиль заправочный, предназначенный для заправки СТР с ДФК (вен-
тиль №1); 

2) вентиль проходной, предназначенный для интеграции в СТР с ДФК для 
возможности перекрывания некоторых частей СТР (вентиль №2).  

Разработка устройств осуществлялось по следующим исходным данным в 

диапазоне температур от минус 30 до плюс 80 °С:  

а) суммарную негерметичность не более 9,8∙10
-8

 Вт (7,36∙10
 4

 л∙ мкм рт. 

ст./с); 
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б) герметичную посадку клапана в закрытом положении в диапазоне давле-

ний от 0 до 4,8 МПа (49 кгс/см
2
), допустимая утечка (перетекание) не более 

2,74∙10
-5

 Вт (2,06∙10
-1

 л∙ мкм рт. ст./с); 

в) для вентиля №1 – гидравлическое сопротивление по жидкому аммиаку не 

более 2,94∙10
-5

 Па (1 кгс/см
2
) при расходе аммиака 30 г/с с паросодержанием 15 

% и при температуре 20°С;  

для вентиля №2 – гидравлическое сопротивление по жидкому аммиаку не 

более 8825 Па (0,09 кгс/см
2
) при расходе аммиака 61 г/с в направлениях «Вход-

Выход» и «Выход-Вход» при температуре 20°С; 

г) для вентиля №1 – масса не более 0,5 кг; для вентиля №2 - масса не более 

0,6 кг; 

д) рабочая жидкость (РЖ) при эксплуатации – аммиак жидкий особой чи-

стоты; 

е) вентили должны быть работоспособны после проверки прочности внут-

ренним давлением равном полуторакратному максимальному рабочему давле-

нию 7,2 МПа (73,4 кгс/см
2
); 

ж) ресурс работы 160 срабатываний (циклов открытие/закрытие). 

Совокупность вышеперечисленных проектных ограничений, предъявляемых 

к изделиям, требует ряда конструкторских решений для обеспечения необхо-

димых технических характеристик, таких как: оптимальный выбор материалов, 

моментов затяжек, современных методов и средств проектирования, наземной 

экспериментальной отработки (НЭО), позволяющих спроектировать, изгото-

вить и испытать изделия в сжатые сроки.  

Для разработки данных устройств СТР с ДФК необходимо было решить ряд 

задач:  

1) решение проблемы относительно герметичной посадки клапана на седло 
корпуса в условиях давления 4,8 МПа; 

2) расчет момента затяжки вентиля с учетом всех особенностей эксплуата-
ции и его проверка при многократных циклах срабатывания (160) в диапазоне 

рабочего давления от 0 до 4,8 МПа (49 кгс/см
2
); 

3) экспериментальное определение момента затяжки фторопластовых про-
кладок на образцах – имитаторах в условиях изменения температур от минус 35 

до плюс 85°C; 

4) отработка посадки клапана на корпус по типу «металл-по-металлу»; 

5) отработка режимов сварки торцевых многослойных швов для обеспече-
ния необходимой герметичности конструкции; 

6) обеспечение технологичности и унифицированности процесса сборки и 
изготовления для двух вентилей.  
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Рисунок 1 – Вентиль №1 заправочный: 

1 – корпус; 2 – клапан; 3- сильфон; 4 – стержень; 5 – втулка резьбовая; 6 – ручка; 

7, 8 – наконечник; 9, 10 – фторопластовые прокладки; 11 – первый контур герметизации  

(посадка клапана на седло корпуса по типу «острая кромка – конус»; 12 – второй контура  

герметизации (фторопластовая прокладка деформируется моментом затяжки от наконечника 

7); 13 – третий контур герметизации (фторопластовая прокладка деформируется моментом  

затяжки от наконечника 8) 14 –сварной шов;15 – электронно-лучевая сварка многослойного 

торцевого шва (выносной элемент Б); 16 – сварной шов; 17 – патрубок под сварку  

для интеграции в СТР с ДФК 

 

Проблема обеспечения герметичной посадки клапана (2) на седло корпуса(1) 

была преодолена следующими конструкторскими решениями: 

1. клапан (2), сильфон (3), стержень (4), штифты на выносном элементе В, с 
помощью сварного шва (15) образуют сборочную единицу – узел сильфонный. 

При сборке вентиля необходимо компенсировать несоосность клапана (2) и сед-

ла корпуса (1), поскольку она имеет место из-за наличия перекоса из-за сварных 

соединений (15), (14), зазоров в резьбовом соединении деталей (5) и (6) и других 

соединений деталей в сборке. Наличие несоосности препятствует герметичной 

посадке клапана (2) на седло корпуса (1). Применение подвижного соединения 

для деталей (2) и (4), изображенную на выносном элементе В на рис. 1 с помо-

щью штифтов, позволило скомпенсировать несоосность конструкции.  

Благодаря этому решению, клапан (2) самоустанавливается на седло корпуса 

(1), что обеспечивает герметичность конструкции. Угол, на который может от-

клоняться клапан относительно собственной оси, выбран большим, чем угол 

касания клапана с седлом корпуса. Это обеспечивает неподвижную установку 

клапана относительно седла. Разработанная конструкция вентилей имеет вид, 

представленный на рисунке 1, 2. 
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Рисунок 2 – Вентиль №2 проходной Рисунок 3 – Посадка клапана по типу 

«конус-шар»: 1 – корпус; 2 – клапан 
 

2. расчет момента затяжки, прилагаемого к ручке (6) с учетом всех особен-
ностей эксплуатации и его проверка при многократных циклах срабатывания 

(160 срабатываний) был необходим для обеспечения требуемой герметичности 

в диапазоне рабочего давления от 0 до 4,8 МПа (49 кгс/см
2
) и температур от 

минус 30 до плюс 80. При расчете были учтены следующие факторы: трение в 

резьбе, трение на торце гайки, давление, оказываемое на внутреннюю полость 

вентиля, обеспечение необходимого смятия седла корпуса посадке на него кла-

пана с учетом прочности резьбового соединения деталей (5) и (6), обеспечение 

необходимого ресурса;  

3. выбор посадки клапана на седло. Вытекает из предыдущих двух пунктов. 
Для успешной самоустановки клапана и достаточности момента затяжки на 

ручке (6), была выбрана посадка клапана на седло по типу «острая кромка-

конус». До этапа лабораторно-отработочных испытаний (ЛОИ) была выбрана 

посадка клапана, изображенная на рисунке 3 по типу «шар-конус», регламенти-

руемая ГОСТ. Однако, она себя плохо зарекомендовала по причине большой 

площади контакта. При такой площади, требуется больший, чем в посадке 

«острая кромка-конус» момент затяжки. Усилие, происходящее от такого мо-

мента, превышает прочность резьбового соединения деталей (5) и (6). Кроме 

того, такая площадь контакта имеет недостаточный ресурс открытия-закрытия 

клапана, поскольку конусная поверхность изнашивается, что приводит к негер-

метичной посадке клапана. Другая выбранная посадка по типу «острая кромка-

конус» имеет площадь контакта, необходимую для формирования посадочного 

места клапана на корпусе с рассчитанным моментом затяжки на ручке (6) и не-

достаточную для образования рисок и царапин, нарушающих герметичность. 

Разрезная конструкция из п.1 в совокупности с посадкой клапана образуют со-

единение с необходимой герметичностью и ресурсом работы;  
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4. выбор посадки типа «острая кромка-конус» был обусловлен работой в 
агрессивной среде (аммиак). Все металлы выбирались в соответствии с их кор-

розионной стойкостью при работе в этой среде; 

5. для обеспечения герметичности внутренней полости вентиля был выбран 
сильфон (3), входящий в состав сильфонного узла и интегрируемый в него по-

средством торцевого многослойного шва (15). Сильфон является покупным 

элементом, для подтверждения качества которого, была проведена рентгенов-

ская 3D томография с целью выявления структуры, определения геометриче-

ских параметров и нахождения дефектов в образцах. Размеры сильфона могут 

варьироваться в рамках ГОСТ Р 55019-2012. Для компенсации варьируемости 

длины сильфона предусмотрен допуск на толщину кромки корпуса под сварку 

со стороны сварного соединения (14). В рамках ЛОИ были подобраны режимы 

для сварных соединений, входящих в конструкцию вентиля. Они обеспечивают 

необходимую герметичность конструкции. Качество каждого сварного соеди-

нения подтверждают образцы-свидетели;  

6. вентиль №1 имеет три контура герметизации, изображенных на рисунке 

1. К каждому из которых предъявляется требование по герметичности в соот-

ветствии с исходными данными. В рамках ЛОИ, было проведено эксперимен-

тальное определение момента затяжки фторопластовых прокладок (9) и (10) на 

образцах – имитаторах в условиях изменения температур от минус 35 до плюс 

85°С. Данная задача, в рамках отработки изделия, была очень важна, поскольку 

рассчитанные моменты затяжки для фторопласта – 4, не обеспечивали необхо-

димую герметичность из-за явления псевдотекучести. Эксперимент проводился 

на специально изготовленных образцах-имитаторах корпуса при термоцикли-

ровании в барокамере. После каждого цикла измерялась герметичность посадки 

клапана в соответствии с требованиями исходных данных, в результате чего 

был определен момент затяжки для двух контуров герметизации и выбран ре-

жим работы с прокладками (9), (10); 

7. как видно из рисунка 1 и 2, оба узла имеют одинаковые детали и сбороч-
ные единицы, входящие в сборку. Вентиль №1 и №2 отличаются только кор-

пусной деталью, для обеспечения различного применения в составе СТР с 

ДФК. Это позволило разработать для них типовой технологический процесс, 

что значительно ускорило этап отработки конструкции. 

Все конструктивные и технологические решения для данных узлов обеспе-

чивают необходимые технические характеристики. Они были отработаны и 

утверждены на этапе ЛОИ. Вентили разрабатывались в интересах иностранного 

заказчика. На данный момент они прошли этап приемочных испытаний и гото-

вятся к этапу квалификационных испытаний.  

Применение вышеперечисленных конструкторских решений позволило 

спроектировать, изготовить и испытать два вентиля для СТР ДФК с техниче-

скими характеристиками, соответствующими исходным данным. Разработка 

типовой конструкции для двух вентилей, позволило упростить и ускорить этап 

изготовления и испытаний, что обеспечило отработку конструкции в сжатые 
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контрактные сроки. Все это позволяет создать опережающий задел по надеж-

ной арматуре для СТР с ДФК с высокими требованиями по герметичности, 

прочности в условиях работы с агрессивными средами. В таблице 1 представ-

лены технические характеристики вентиля №1 по результатам приемочных ис-

пытаний. В таблице 2 представлены технические характеристики вентиля №2 

по результатам приемочных испытаний. 

Таблица 1 

Технические характеристики вентиля №1  

по результатам приемочных испытаний 

Название характеристики Фактическое значение 

Суммарная негерметичность,  

л.мкм рт.ст./с 
1,35·10

-5
 

Герметичность посадки клапана, 

л.мкм рт.ст./с 

Направление выход – выход: 

1,3·10
-5

 

Гидравлическое сопротивление, 

кгс/см
2
 

0,17 

Ресурс, циклов «открытие-закрытие» > 160 

Масса, кг 0,47 

 

Таблица 2 

Технические характеристики вентиля №2  

по результатам приемочных испытаний 

Название характеристики Фактическое значение 

Суммарная негерметичность, 

л.мкм рт.ст./с 
1,9 · 10

-5
 

Герметичность посадки клапана, 

л.мкм рт.ст./с 

Направление выход – выход: 2,2 · 10
-5

 

Направление вход – вход:  6,0 · 10
-5

 

Гидравлическое сопротивление, 

кгс/см
2
 

0,01 

Ресурс, циклов «открытие-

закрытие» 
> 160 

Масса, кг 0,54 
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Введение. При эксплуатации космического аппарата бортовая аппаратура 

подвергается низкоинтенсивному ионизационному облучению (порядка 10
-5
–10

-2
 

рад/с) [1] и большому перепаду температур (за сутки температура может изме-

няться на десятки градусов). Влияния жестких условий космического простран-

ства необходимо учитывать при проектировании и использовании бортовой ап-

паратуры. Датчик Гейгера-Мюллера, датчик Черенкова или датчики на основе 

ионизационных камер ([2] – [5]) хорошо подходят для задач изучения космиче-

ского излучения, но плохо – для задач мониторинга набранной дозы бортовой 

аппаратуры, в виду своей громоздкости (несколько кг), большому потреблению 

и отличному от бортовой аппаратуры механизму накопления радиационных эф-

фектов. Подобных недостатков лишены датчики на основе МДП-транзисторов 

([6] – [8]). Благодаря своей миниатюрности (вес чувствительного элемента без 

корпуса до 100 грамм), малому потреблению (до 2 Вт), совместимостью с КМОП 

технологией, такие датчики нашли широкое применение в космической электро-

нике и выполняют сопроводительные функции бортовой аппаратуры. 

Информационным параметром МДП-дозиметра является напряжение между 

объединенными выводами затвора и стока и объединенными выводами истока 

и подложки (см. рисунок 1). 
 

 

V 

з 

и 

п 

с 

ИТ 

 
Рисунок 1 – Типичная схема включения р-МДПТ при использовании его в качестве детектора 

поглощенной дозы:  ИТ — источник тока 

 

При радиационном облучении транзистора в подзатворном диэлектрике и на 

границе раздела двух сред накапливается положительный заряд, что приводит к 

изменению величины информативного параметра. При некоторой величине 

накопленной дозы информационный параметр достигает своего предельного 

значения, этой величиной определяется диапазон измерения дозиметра. Наиме-
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нее чувствительные элементы имеют наибольший диапазон измерений, и 

наоборот. Также на информационный параметр влияют электрический режим и 

условия облучения, такие как температура и мощность дозы. 

Перед использованием датчика в реальных условиях проводятся наземные 

испытания для определения чувствительности прибора. Но в наземных испы-

таниях невозможно воссоздать радиационные условия космического простран-

ства, так как мощность дозы в космосе слишком мала (порядка 10
-5 
– 10

-2
 рад/с), 

и чтобы набрать необходимую дозу требуется активно использовать облучаю-

щую установку в течение нескольких месяцев или даже лет. Поэтому перед по-

летом производят ускоренные испытания с мощностью дозы 1 – 10 рад/с, такой 

подход позволяет сократить время испытаний, но не учитывает эффект низкой 

интенсивности ([9] – [11]). 

Эффект низкой интенсивности в полупроводниковых приборах состоит в 

том, что при снижении интенсивности ионизирующего излучения происходит 

усиление деградации характеристик прибора, то есть с уменьшением мощности 

дозы увеличивается чувствительность дозиметра.  

В данной работе, проводилось комплексное моделирование радиационных и 

температурных эффектов на основе экспериментальных данных, с целью по 

наземным испытаниям определить чувствительность прибора в космическом 

пространстве. Разработаны рекомендации по использованию прибора. 

Объект исследования и условия испытаний. Объектом исследования был 

выбран датчик дозовых эффектов с чувствительным элементом в виде p-МНОП 

транзистора [12]. Такая конструкция позволяет минимизировать эффекты от-

жига, поскольку наибольшая чувствительность к дозе такого транзистора до-

стигается при отрицательном напряжении на затворе, при котором влияние ре-

лаксации накопленного при облучении заряда минимизируется. 

Для повышения точности и диапазона измерения датчика чувствительный 

элемент содержит три перекрывающиеся диапазона: от 100 до 50 000 рад, от 

100 до 400 000 рад, от 100 до 1 000 000 рад. Измерения в каждом диапазоне 

обеспечиваются парой p-МНОП-транзисторов с различными толщинами ди-

электрика, что обеспечивает резервирование и возможность усреднять резуль-

таты. Топологические параметры каждого из трех используемых типов транзи-

сторов представлены в таблице ниже. 

 

Транзистор SiNt , нм oxt , нм W L  
Тип 1 150±15 500±30 580 

Тип 2 150±15 150±15 150 

Тип 3 48±5 48±5 53 

 

Для исследования отклика дозиметра при разных условиях облучения, были 

проведены испытания при разных мощностях дозы (1 рад/с – 100 рад/с) и при 

разных температурах (-40 
о
С, +25 

о
С, +60 

о
С).  
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Результаты моделирования и обработки экспериментальных данных. 

Моделирование проводилось в соответствии с ([13] – [16]). Накопление заряда в 

окисле зависит от двух конкурирующих явлений: генерацией электрон-

дырочных пар под воздействием облучения и рекомбинацией электрон-

дырочных пар, не успевших разлететься под воздействием электрического поля. 

Скорость генерации зависит от энергии активации пары (т.е. от температуры, T ) 

и мощности облучения, P . Скорость рекомбинации зависит от концентрации 

электронов и дырок в окисле (т.е. от скорости генерации) и от скорости их дви-

жения к границам окисла (от электрического поля в окисле, oxE , толщины окис-

ла, oxt , и температуры). Результат этих двух конкурирующих явлений определяет 

величину эффективного выхода заряда, eff
, по следующей формуле: 

   
  1/2

eff ox ox ox

1 4 1
, , ,

2

f
P T t E E

f
 

 


     (1) 

   
2

pox

ox ox ox g2

Box 0 p ox

, , , exp
6

qt
f E P T t E K P

k TE




   

 
  

      (2) 

где p  – подвижность дырок в окисле, kB – постоянная Больцмана, p  – энергия 

глубины залегания дырочных ловушек и равна примерно 0,39 эВ, q  – заряд 

электрона, 
12

g 8 10K    см
-3
/рад – постоянная скорости генерации электрон-

дырочных пар в окисле, ox 0   – диэлектрическая проницаемость окисла. Пре-

дельный выход заряда  oxE  зависит от электрического поля в окисле Eox: 

   ox 0

ox 0 0

ox 0

1
1

E E
E

E E
    

      (3) 

где 0 =0,52 и 0E = 4,5 10
5
 В/см.  

Чувствительность 

V
S

D



  прямо пропорциональна eff

. Зная значения ин-

формационного параметра через каждые 5 минут и мощность дозы при облуче-

нии, мы получили значения eff
для различных условиях облучения. Так как 

условия облучения, T иP , и толщина окисла, oxt , известны, единственным неиз-

вестным параметром является электрическое поле в окисле, Eox. Все сеансы 

проходили в одном электрическом режиме (при фиксированном токе), поэтому 

Eox не изменялось. Найдя по одному значению eff
 для сеанса с 60oT C   и 

2P  рад/с значение Eox, мы построили по формулам (1) - (3) зависимость eff
от 

температуры (см. рисунок 2а) и мощности дозы (см. рисунок 2б), и точками от-

метили экспериментальные значения для соответствующих условий.  

Для образцов типа 2 были получены схожие результаты. Для образцов типа 

3 подобных эффектов не наблюдается, так как толщина окисла слишком мала, 

незначительные изменения эффективного выхода заряда при различных усло-

виях облучения меньше погрешности дозиметрии, значение эффективного вы-

хода заряда можно считать постоянным. Хорошее согласование эксперимен-
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тальных результатов с теоретической зависимостью делает возможным приме-

нение модели для калибровки прибора в наземных испытаниях. 

 

 
(а)       (б) 

Рисунок 2 – Зависимость эффективного выхода заряда eff
 для образцов типа 1 от температу-

ры (а) и мощности дозы (б), построенная через точку с 60oT C   и 2P  рад/с (зеленый за-

крашенный квадрат), маркерами указаны экспериментальные значения eff
. 

 

Рекомендации по использованию прибора. Как отмечалось ранее мощ-

ность дозы в космическом пространстве достигает 10
-5

-10
-2

 рад/с. При такой 

мощности дозы эффективный выход заряда eff
 (а значит и чувствительность 

V
S

D



 ) приобретает свое предельное значение  oxE . На рисунке 3 представлен 

график зависимости eff
 от мощности дозы P  для различных температур. 

 

 

Рисунок 3 – Зависимость эффективного выхода заряда eff
 для образцов типа 1 от мощности 

дозы для различных температур, построенная через точку с 60oT C   и 2P  рад/с  

(закрашенный квадрат), маркерами указаны экспериментальные значения eff
. 

 

Во время эксплуатации прибора точная мощность дозы КП неизвестна, и 

точные значение eff
 определить невозможно. Мы предлагаем считать значение 

eff
 равным своему предельному значению, найденному при построении калиб-
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ровочной кривой по формулам (1) – (3), и, зная температуру, определять по-

грешность eff
, по значению eff

 при 0.05P   рад/с. 

Заключение. Предложен новый метод для калибровки бортовой аппаратуры 

контроля накопленной дозы ионизирующего излучения космического про-

странства, отличающийся тем, что учитывает эффект низкой интенсивности, 

что позволяет выбирать в качестве чувствительных элементов более чувстви-

тельные к дозе МДП-структуры, и тем самым увеличить точность прибора. 

Было показано, что в МНОП-структуре есть эффекты низкой интенсивно-

сти, и что предложенная модель может их успешно описывать. Полученные 

данные многое говорят об эффекте низкой интенсивности во всех элементах 

КМОП-технологии, которые необходимо учитывать при проектировании и 

эксплуатации. 

При получении схожих данных для других МДП-структур, возможно со-

здать новую методику учета дозовых эффектов в КМОП-технологии и расчета 

времени до функционального отказа бортовой аппаратуры 
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СТУДЕНЧЕСКИЙ СТРАТОСФЕРНЫЙ АППАРАТ 

«СНЕЖИНКА»  

 

С. Н. Польщиков, А. Р. Гатаулина, С. В. Порсева, В. А. Горюнова  

 

МГТУ им. Н. Э. Баумана 

 

Стратосферный аппарат (СА) «Снежинка» создан на базе лаборатории Мо-

лодежного Космического Центра (МКЦ) МГТУ им. Н.Э. Баумана. Основная 

цель создания аппарата – отработка проектных решений, конструкции, узлов, 

испытание электронных компонентов и устройств для космического примене-

ния в составе малых аппаратов, разрабатываемых в лаборатории МКЦ. Сопут-

ствующей целью является обучение студентов навыкам разработки, изготовле-

ния и испытания прототипа космического аппарата от этапа идеи проекта до 

его реализации и летных испытаний. 
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Задачами «Снежинки» являются: 

 проверка работоспособности (отслеживание траектории полета) навигаци-

онного GPS-приемника в условиях, приближенных к условиям орбитального 

полета (нижняя стратосфера до 30 км);  

 тестирование радиолинии и протокола обмена данными между аппаратом 

и наземной станцией; 

  проверка алгоритмов работы бортовой аппаратуры, методов сбора и обра-

ботки телеметрии. Во время полета аппарат осуществляет фиксацию парамет-

ров атмосферы (влажность, давление, температура, напряженность геомагнит-

ного поля), собственную угловую скорость и ускорение,  

 фото- и видеосъемка атмосферы и поверхности Земли. 

 тестирование, отработка и получение опыта работы с различными элек-

тронными устройствами и системами космического назначения в условиях 

стратосферы. 

 осуществления термостатированы с помощью системы из термодатчиков и 

тепловых резисторов. 

Первая версия аппарата была запущена в июле 2018 г. в рамках российского 

этапа соревнований CanSat. Аппарат доставлялся на высоту 30 км с помощью 

стратосферного метеозонда в составе связки с другими аппаратами, после чего 

осуществлял спуск на общей парашютной системе спасения. Аппарат должен 

был продемонстрировать работу по заданной программе и живучесть в течение 

всего полета и спуска.  

По итогам запуска была создана вторая версия аппарата «Снежинка» с каче-

ственной доработкой выявленных проблем. Запуск второго аппарата планиру-

ется осуществить в составе дополнительной полезной нагрузки к эксперимен-

тальному полету российского путешественника Федора Конюхова в стратосфе-

ру на воздушном шаре для установления рекорда высоты летом 2019 г.  
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УСТРОЙСТВО УПРАВЛЕНИЯ ВЕКТОРОМ ТЯГИ 

ПЛАЗМЕННОГО ДВИГАТЕЛЯ КОРРЕКЦИИ КОСМИЧЕСКОГО 

АППАРАТА  

 

М. В. Поляков, А. А. Богданова
 

 
1
АО «Информационные спутниковые системы»  

имени академика М.Ф. Решетнева, г. Железногорск 

 

Введение. Выбор способа установки блоков коррекции на космическом ап-

парате (КА) является важным этапом в его проектировании. От точности вы-

ставки вектора тяги в центр масс зависит дальнейшая работа КА на орбите. Из-

менение положения центра масс КА в процессе выработки топлива приводит к 
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увеличению возмущающих моментов, а следовательно к повышению расходов 

на их компенсацию.  

В конструкции рассматриваемых тяжелых КА координаты центра масс 

(ЦМ) определены в опорной системе координат связанной с плоскостью раз-

мещения устройства отделения входящего в модуль служебных систем (МСС). 

Блоки коррекции (БК) устанавливаются на посадочную поверхность на панелях 

радиаторах модуля полезной нагрузки (МПН). При интеграции МПН с МСС, а 

также при сборке отдельных модулей могут возникать взаимные неточности 

расположения деталей. Это может приводить к увеличению отклонения векто-

ра тяги блока коррекции от ЦМ, а, следовательно, к увеличению возмущающих 

моментов и перерасходу рабочего тела [1]. Для решения этой проблемы пред-

лагается использовать устройства позволяющие изменять наклон БК относи-

тельно посадочной плоскости. Это устройство также позволит изменять 

направление вектора тяги для создания управляющих моментов и разгрузки 

кинетической энергии маховиков. 

Учитывая количество двигателей, их назначение и влияние на другие эле-

менты КА при проектировании принимается решение расположить БК под уг-

лами к опорным плоскостям. [2] Общая схема выставки одного из БК (а), 

внешний вид БК установленного на поворотном устройстве с блоком управле-

ния расходом (БУР) (б) приведены на рисунке. 1.  

Описание системы управления тягой. Разрабатываемая система поворота 

блока коррекции имеет две угловых степени свободы по двум осям. При сме-

щении центра масс относительно номинального положения производится 

наклон двигательного блока так, чтобы совместить с ним линию действия тяги. 

Пересечение взаимоперпендикулярных осей наклона блока образуют точку по-

ворота, которая определяется в пространстве с помощью измерений посадоч-

ной плоскости, на которую установлено поворотное устройство. Контроль по-

ворота осуществляется с помощью применения шаговых двигателей и про-

граммы управления поворотным устройством. Параметры программы опреде-

ляются при помощи математической модели изменения углов азимута и мест-

ности в зависимости от углов поворота приводов. 

 
а) 

 
б) 

Рисунок 1– Размещение БК на КА: а) схема; б) БК с устройством поворота  

и блоком управления расходом 
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Математическая модель кинематической схемы работы устройства. 

Целевые параметры, которые необходимо изменять устройству поворота – это 

угол азимута (α) и угол места (β). Основной конструктивный параметр устрой-

ства это угол наклона (λ) при максимальной разнице углов поворота приводов. 

Рассмотрим зависимость угла места от углов поворота приводов (υ1 и υ2). Для 

упрощения примем, что карданная связь верхней и нижней платформы являет-

ся шарниром равных угловых скоростей, и не зависит от направления наклона 

(что при малых углах отклонения допустимо и не вносит существенную ошиб-

ку). Начальной точкой угла поворота приводов и исходным положением 

устройства поворота будем считать то состояние, когда верхняя и нижняя 

платформы параллельны. При этом при одновременном вращении приводов в 

одну сторону их взаимное положение не изменится. А при одновременном, 

равноскоростном вращении приводов в разные стороны будет меняться только 

угол места. Тогда поворот верхнего и нижнего привода будет влиять на угол 

места через угол разности поворота приводов:  

               (1) 

Зависимость угла местности от угла разности поворота приводов может 

быть представлена в виде таблицы 1, данные для которой получены при моде-

лировании процесса в САПР системе для угла λ = 90º. 

Таблица 1 

Зависимость угла местности от угла разности поворота приводов 

 , º 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150 160 170 180 

    (  
     ) 

90,0

0 

89,5
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88,2
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86,1
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1 

75,5

2 

70,7

9 

65,6

0 
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0 

54,0

7 
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6 

41,4

1 
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8 
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9 
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9 

14,1

1 
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2 
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6 
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4 

41,4

1 

37,4

9 

33,3

3 

28,9

6 

24,4

0 

19,6

9 

14,8

7 
9,96 5,00 0,00 

    (  
     ) 

20,0

0 

19,9

2 

19,6

9 

19,3

1 

18,7

8 

18,1

1 

17,3

0 

16,3

6 

15,2

9 

14,1

1 

12,8

2 

11,4

3 
9,96 8,42 6,81 5,15 3,46 1,73 0,00 

 

По данным таблицы построен график на рис. 2 

 
 

Рисунок 2 – Зависимость угол места от угла разности поворота приводов 
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Аналитический анализ кинематической схемы работы устройства позволяет 

определить математическую зависимость угла места от угла разности поворота 

приводов как следующую функцию: [5] 

       
     (   

 
 
    

 
 
)

 
  

Оценка влияния линейного смещения центра масс на углы поворота блока 

коррекции, относительно посадочной плоскости, определялась по 3-d модели в 

системе автоматизированного проектирования (САПР) и с помощью аналити-

ческих расчетов с использованием тригонометрических формул. По результа-

там были построены графики зависимости рассматриваемых величин (рис. 3). 

Практический опыт изготовления КА показывает, что при малых углах откло-

нений и линейных смещений, уравнения для определения углов выставки дви-

гателя на посадочной плоскости могут быть приведены к линейному виду. 
 

 
 

Рисунок 3 – График влияния угловых (а) и линейных (б) погрешностей сборки на отклонение 

вектора тяги от номинального положения 

 

Эти зависимости могут быть представлены в виде системы линейных урав-

нений:  

(
                  
                  

)

(

 
 
 

   
   
   
    
    
    )

 
 
 

 .
  
  
/   

В данной формуле наклон поверхности установки каждого блока коррекции 

относительно базовой плоскости вокруг оси ОХ обозначен как     ,…,     , 

аналогично и для осей OY и OZ. Матрица коэффициентов А зависит от кон-

структивных параметров. Координаты по каждой из осей:    ,…          . 

Соответственно рассчитываемые углы поворота –   ,    для n-го блока.  
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Результаты. В результате проделанной работы разработана конструкция 

поворотного устройства, определена кинематика движения поворотной плат-

формы. В процессе расчетов всех возможных отклонений на углы наклона бло-

ков коррекции относительно посадочной плоскости были определена матрица 

коэффициентов влияния. В табл. 1 приведены коэффициенты (матрица А) для 

расчета углов наклона блоков коррекции относительно базового положения ви-

да (а) рис. 1.  

По результатам анализа коэффициентов влияния можно сделать вывод, что 

не все параметры отклонения посадочной плоскости критически влияют на ко-

нечный результат, следовательно, некоторыми из них можно пренебречь, что-

бы не усложнять расчеты и не измерять параметры отклонений.  

Таблица 2 

Коэффициенты влияния линейных и угловых отклонений на углы наклона 

блоков относительно номинального положения для блока  

с начальными параметрами α = 12º , β = 16º и с = 912мм 

 
ΔXо ΔYо ΔZo Δυx Δυy Δυz 

α1 
0,452(45

%) 
0,0 (0%) 

-0,287 

(29%) 

0,017 

(2%) 
-0,287 

(28%) 

0,059 

(6%) 

β1 0,0(0%) 
0,514 

(51%) 

0,221 

(22%) 

-0,278 

(28%) 

0,017 

(2%) 

0,076 

(8%) 
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РАЗРАБОТКА МЕТОДА РАСЧЕТА И СОЗДАНИЕ ВИХРЕВОГО 

СТРУЙНОГО УСТРОЙСТВА ДЛЯ УПРАВЛЕНИЯ ПОТОКОМ 

ГАЗА  

 

А. Ю. Усс, А. В. Чернышев 

 

МГТУ им. Н.Э. Баумана 

 

Запорно-регулирующие устройства (ЗРУ) во многом определяют надеж-

ность и безотказность работы пневмогидравлических систем, в составе которых 

они функционируют. Прежде всего, это объясняется наличием подвижных эле-

ментов, движущихся с большими скоростями и соударяющихся с деталями и 

узлами конструкции. Подвижные элементы ЗРУ подвержены воздействию не-

линейных газостатических и газодинамических нагрузок, что в совокупности с 

действием сил со стороны упругих элементов часто вводит их в режим автоко-

лебаний. Кроме того, такие элементы ЗРУ, как клапанные узлы, находятся во 

взаимодействии со скоростным потоком рабочего тела, под воздействием кото-

рого возможно частичное, а в некоторых случаях полное разрушение уплотни-

тельного элемента. Высота подъема клапанного узла в ЗРУ в процессе регули-

рования выходного давления или расхода газа может находится в диапазоне от 

нескольких микрон до нескольких десятых долей миллиметра, что вызывает 

необходимость высокой степени очистки рабочего тела. 

Область применения регуляторов чрезвычайно широка: системы трубопро-

водов для транспортировки сжатого газа, ракетная промышленность а также 

испытательные стенды и аэродинамические трубы. 

Повысить надежность работы ЗРУ можно за счет создания конструкций без 

подвижных элементов, принцип работы которых основан исключительно на 

аэрогидродинамических эффектах с использованием вихревого течения газа. 

Вихревые регуляторы давления газа могут функционировать при работе с вы-

сокотемпературными и загрязненными газами. 

В работе рассмотрены области применения вихревых регуляторов и текущее 

состояние вопроса по использованию и разработке таких устройств, проведен 

патентный обзор и обзор научно-технической литературы, рассмотрены систе-

мы автоматического регулирования с использованием вихревого регулятора 

давления:  

 система наддува газа в топливные баки ЖРД,  

 система управления вектором тяги ЖРД,  

 система впрыска топлива в ЖРД и др.  

Однако большинство рассмотренных конструктивных схем вихревых регу-

ляторов давления так и не было доведено до широкого практического примене-

ния в связи с отсутствием отлаженных алгоритмов расчета их рабочих процес-

сов. Разработана математическая модель рабочих процессов в проточной поло-
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сти вихревого регулятора давления. На основе проведенного анализа и предва-

рительного численного расчета течения газа в рабочей полости регулятора раз-

работана новая конструкция вихревого регулятора давления газа с сосредото-

ченной подачей питающего и управляющего потока рабочей среды. С приме-

нением аддитивных технологий изготовлен экспериментальный образец 

устройства. На базе разработанного стенда для проведения испытаний вихрево-

го регулятора проведен ряд экспериментов. Результаты экспериментальных ис-

следований подтвердили адекватность созданной математической модели. 

Проведены численные исследования и разработана конструкция вихревого ре-

гулятора с распределенной подачей, и с возможностью управления закруткой 

питающего и управляющего потока рабочей среды. 
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СИСТЕМА ДЕОРБИТИНГА НАНОСПУТНИКОВ СТАНДАРТА 

CUBESAT C НИЗКИХ ОКОЛОЗЕМНЫХ ОРБИТ  

 

А. Д. Юдин 

 

АО НПО Лавочкина (Химки) 

 

Проблема космического мусора с каждым годом становится все более акту-

альной. Космический мусор определяется как все находящиеся на околоземной 

орбите или возвращающиеся в атмосферу антропогенные объекты, включая их 

фрагменты и элементы, которые являются нефункциональными.  

Свод Руководящих принципов предупреждения образования космического 

мусора, который был разработан Межагентским координационным комитетом 

по космическому мусору (МККМ), отражает основополагающие элементы 

существующей совокупности практики, стандартов, кодексов и руководств по 

этому вопросу, разработанных рядом национальных и международных 

организаций. Согласно руководящему принципу 6 «Ограничение длительного 

существования космических аппаратов и орбитальных ступеней ракет-

носителей в районе низкой околоземной орбиты (НОО) после завершения их 

программы полета» космические аппараты и орбитальные ступени ракет-
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носителей, которые завершили свои полетные операции на орбитах, 

проходящих через район НОО, должны быть уведены с орбиты 

контролируемым образом.  

Особенно актуальна  эта проблема для малых космических аппаратов (КА). 

Число выводимых на околоземные орбиты малых КА растет лавинообразно. 

Типичный пример таких аппаратов – наноспутники CubeSat. Они состоят из 

одного или нескольких стандартизованных блоков (юнитов) в виде кубика со 

стороной 10 см и массой около 1 кг. Около 500 запусков наноспутников 

CubeSat прогнозируется ежегодно. 

Основной целью работы является разработка технологий «деорбитинга» –  

увода исчерпавших ресурс малых КА с орбиты. На примере наноспутников Cu-

beSat было разработано устройство увода с околоземных орбит. Методом увода 

было выбрано торможения объектов под действием аэродинамических сил со 

стороны набегающего газового потока, исходя из сравнительно невысокой 

сложности конструкции и низкой стоимости. Форм-фактора устройства аэро-

динамического торможения – стандартный модуль CubeSat объемом 1U.  

Модуль с устройством аэродинамического торможения (УАТ) КА представ-

ляет собой автономную унифицированную секцию спутника, которая содержит 

оболочку с соответствующим оборудованием, и установленная со стороны про-

тивоположной к модулю содержащий антенно-фидерную систему для развер-

тывания тормозной оболочки. Оболочка выполнена из легкого прочного мате-

риала, например из тонкой металлизированной полиимидной пленки, которая 

защищена от влияния атомарного кислорода и ультрафиолетового излучения. 

Раскрытие тормозного элемента из транспортного положения достигается за 

счет остаточного газа при открытии герметичной капсулы, придавая оболочке 

сферическую или эллипсоидальную форму. Требуемое поперечное набегаю-

щему потоку сечение, обеспечивающее самоориентирование спутника в потоке 

только в одном направлении и устойчивый, без колебаний полет до входа в 

плотные слои атмосферы Земли. Торможение спускаемого аппарата для схода с 

орбиты и перехода на траекторию снижения его в плотной атмосфере осу-

ществляют только за счет аэродинамической силы. 

Также в рамках работы был проведен анализ потребностей в УАТ исходя из 

прогноза запусков наноспутников, определению целевых орбит применения и 

оценки времени спуска для разных случаев и разработаны предложения по тех-

нологии изготовления УАТ. 

Для эффективности технологий деорбитинга малых КА необходимо сфор-

мировать концепцию стратегии России в области мониторинга и борьбы с кос-

мическим мусором, которая будет предусмотреть обязательство оснащать 

наноспутники системой увода с орбиты после окончания срока эксплуатации 

или выхода из строя. 
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ВИБРАЦИИ НОВОГО ПОКОЛЕНИЯ НА ОСНОВЕ 
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ПЬЕЗОКЕРАМИЧЕСКИХ МАТЕРИАЛОВ  

ДЛЯ ИНФОРМАЦИОННО-ИЗМЕРИТЕЛЬНЫХ СРЕДСТВ 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ  
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Южный федеральный университет 

 

Пьезоэлектрические датчики вибрации (ПДВ) широко применяются в ин-

формационно-измерительных системах контроля, управления и диагностики 

сложных объектов ракетно-космической и других видов техники. Однако их 

метрологические и эксплуатационные характеристики далеко не всегда удовле-

творяют постоянно растущим требованиям. В этой связи актуальной задачей 

является поиск пути эффективного совершенствования ПДВ, с целью улучше-

ния их основных метрологических и эксплуатационных характеристик, а также 

расширения функциональных возможностей. 

Учитывая, что свойства ПДВ определяются не только их конструктивными 

особенностями, но и параметрами используемого пьезокерамического материа-

ла (ПКМ), проведен комплекс исследований и разработок по созданию специ-

альных конструкций датчиков на основе интегрированных многофункциональ-

ных преобразователей (ИМФП), новых ПКМ с заданными параметрами и тех-

нологий их изготовления. 

ИМФП, выполненные на основе ПКМ, представляют собой блок с образо-

ванными в нем основными и дополнительными функциональными элементами 

или зонами, связанными, соответственно, с формированием измерительных 

сигналов и улучшением метрологических характеристик. При реализации 

функциональных зон наряду с конструктивными решениями используются 

особые свойства ПКМ, в том числе анизотропия сегнето-пьезоэлектрических 

свойств, нелинейность их характеристик от внешних воздействий, зависимость 

параметров от технологических приемов и режимов. 

Применение ИМФП, особенно в сочетании со встроенными в датчик или 

внешними обрабатывающими электронными устройствами, обеспечивает ши-

рокие возможности, недоступные для обычных преобразователей. 

При разработке новых ПКМ и технологий их производства основное внима-

ние было направлено на повышение эффективности преобразования, прогнози-

рованное управление параметрами и достижение их минимального разброса 

при серийном производстве. Для этого на основе проведенных исследований 

разработаны современные технологии с использованием ультра- и нанодис-

персных порошков, а также специальная технология «химической сборки» 

[14]. Это дало возможность получить ряд перспективных ПКМ различного 
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назначения с экстремально высокими значениями параметров: относительной 

диэлектрической проницаемости до 4800, пьезомодуля (d33) до 800 пКл/Н, ко-

эффициента электромеханической связи до 0,7, удельной чувствительности 

(g33) до 50. Разработанные технологии позволяют получать ПКМ с различной 

микроструктурой, что позволяет управлять их свойствами, а также повысить  

температурную стабильность в 45 раз. 

На базе новых ИМФП и ПКМ разработаны макетные и опытные образцы 

ПДВ со следующими свойствами: 

 с компенсацией температурной погрешности (до 46 раз) в комплекте со 

специальным предварительным согласующим зарядовым усилителем;  

 с функцией самокалибровки с погрешностью не более 2 %; 

 трехкоординатные с общим центром чувствительности, в том числе с ком-

пенсацией температурной погрешности; 

 двухпараметровый (с одновременным измерением поступательного и уг-

лового ускорений); 

 с функцией расширения (в 1,62,3 раза) рабочего диапазона частот; 

 с двумя динамическими и частотными диапазонами. 

 с активной компенсацией погрешности (до 60 раз), вызванной воздействи-

ем деформаций со стороны контролируемого объекта [5]. 

Найденные пути дальнейшего эффективного совершенствования ПКМ и 

датчико-преобразующей аппаратуры на их основе создают новые возможности 

развития средств контроля, управления и диагностики сложных технических и 

технологических объектов. 
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Надежность изделий ракетно-космической техники (РКТ) напрямую зависит 

от качества проводимых испытаний. Одним из наиболее ответственных и ресур-

созатратных этапов предпусковой подготовки изделий РКТ являются испытания 

на герметичность. В настоящее время существует множество методов контроля 

как локальной, так и суммарной негерметичности изделий РКТ. На технических 

позициях космодромов для готовых изделий наиболее применим масс-

спектрометрический метод контроля негерметичности в вакуумной камере. В 

ходе таких испытаний изделие помещают в вакуумную камеру, из камеры отка-

чивают воздух, полость изделия наполняют контрольным газом (или смесью га-

зов) и по интенсивности утечки газа в объем камеры судят о герметичности из-

делия. Наиболее ответственная операция при этом – наполнение полости кон-

трольным газом. Дросселирование газа в замкнутую полость сопровождается не 

только ростом давления, но и ростом температуры газа в полости. Поэтому часто 

контрольный газ в полость подает с перерывами (выдержками) для охлаждения 

газа за счет теплообмена с внутренней поверхностью полости, равномерного 

распределения температуры по материалу изделия и стабилизации давления газа 

в полости [1, 2]. Такой способ наполнения можно считать типовым, но он харак-

терен для ручного регулирования процесса, отличается значительными затрата-

ми времени и высокой трудоемкостью. Совершенствование способа наполнения 

и автоматизация процесса наполнения направлены на сокращение длительности 

и трудоемкости операции наполнения изделий контрольным газом. 

Анализ процессов, протекающих при наполнении полостей газом, показал, 

что процесс наполнения полости газом включает в себя два параллельных, вза-

имно влияющих друг на друга процесса. Первый процесс – заполнение полости 

газом общей массой mк ко времени tк, второй – отвод теплоты от газа в количе-

стве Q∑ также ко времени tк, причем в каждый момент времени, отведенное до 

этого количество теплоты должно быть достаточным, чтобы температура и 
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давление газа в полости не превысили максимальных допустимых значений 

Tmax и pmax [3, 4]. 

В работе представлена математическая модель, описывающая процесс 

наполнения, ставшая основой для построения цифровой математической моде-

ли в отечественном программном продукте SimInTech. Серия численных экс-

периментов подтвердила справедливость сделанных выводов и помогла вы-

явить «узкие места», способствующие увеличению временных затрат на про-

цесс наполнения полостей изделий РКТ при пневмовакуумных испытаниях, и 

определить направление по их устранению. 

С целью уменьшения времени наполнения полостей изделий был разработан 

новый способ наполнения емкостей сжатым газом. Суть способа заключается в 

том, что после достижения допустимого значения температуры процесс напол-

нения не прекращается, а продолжается с расходом, регулируемым по величине 

отклонения между текущим и максимально допустимым значением температу-

ры газа в полости. При этом температура газа в полости автоматически стаби-

лизируется на постоянном уровне. Такая стабилизация температуры газа в по-

лости обеспечивает максимальную разницу температур между газом и матери-

алом полости, а, следовательно, максимальную интенсивность теплообмена. 

Результатом этого является существенное уменьшение времени наполнения. На 

предложенный способ наполнения оформлена заявка на изобретение. 

Результаты серии численных экспериментов подтвердили работоспособность 

и эффективность нового способа наполнения изделий сжатым газом. Время 

наполнения полостей изделия при проведении пневмовакуумных испытаниях, 

учитывая все предъявляемые к процессу наполнения требования и ограничения, 

при реализации нового способа сокращается: для рассмотренного в работе при-

мера – в 1,6 раза. Данный эффект получен за счет интенсификации теплообмена 

контрольного газа с материалом стенок наполняемой полости. Помимо суще-

ственного ускорения процесса наполнения, предложенный способ исключает 

значительные колебания температуры газа в полости и напряжений внутри ма-

териала изделия, снижает время и трудоемкость процесса наполнения [3, 4]. 

Разработанный способ наполнения емкостей сжатым газом лег в основу ме-

тодики наполнения полостей изделий РКТ при проведении пневмовакуумных 

испытаний. Дополнительно проведенный анализ отечественных и зарубежных 

патентов и публикаций по тематике исследований показал, что предложенные 

методика и способ наполнения могут быть востребованы при формировании 

технологии проведении испытаний на герметичность изделий химического и 

нефтегазового машиностроения, холодильной, авиационной техники, а также в 

тех отраслях, где требуется наполнение емкостей сжатым газом до требуемого 

давления при ограничениях по температуре, например, при заполнении баков 

транспортных средств топливом в виде сжатого газа. Таким образом, разрабо-

танная методика наполнения может быть широко востребована в различных 

отраслях промышленности. Результаты работы планируется использовать при 

разработке новых систем газоснабжения, предназначенных для наполнения из-
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делий РКТ сжатым газом во время проверках степени их герметичности при 

пневмовакуумных испытаниях. 
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М. В. Бондарева  

 

Акционерное общество «Конструкторское бюро химавтоматики», г. Воронеж 

 

В процессе разработки жидкостных ракетных двигателей (ЖРД) важнейшим 

этапом является их наземная экспериментальная обработка, в ходе которой 

подтверждается работоспособность и надежность как отдельных узлов и эле-

ментов, так и изделия в целом. При этом в максимальной степени должны быть 

воспроизведены рабочие параметры двигателя и объектовые условия примене-

ния. Моделирование высотных условий на Земле является сложной задачей. 

Применение методов имитационного компьютерного 3D моделирования поз-

воляет на этапе проектирования проводить комплекс расчетов по оценке эф-

фективности создаваемых агрегатов и в значительной степени сокращать их 

сроки разработки. 

Высотное сопло в земных условиях работает с большим перерасширением, 

так как расчетная величина давления газа у стенки сопла в выходном сечении 

составляет менее 0,1 кгс/см
2
. Поэтому при испытании камеры в земных услови-

ях без ГДТ в составе двигателя у стенки сопла в скачке уплотнения происходит 

повышение давления, что приводит к отрыву газового потока от стенки сопла и 
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образованию зоны обратных токов (рис.1). Расположение точек отрыва потока 

от стенки сопла, полученное при компьютерном моделировании на различных 

режимах и экспериментально отличается менее чем на 5 %. 
 

 
 

Рисунок 1 – Поле чисел Маха в профилированном сопле при земных испытаниях 

 

Для испытаний с имитацией высотных условий в составе испытательных 

стендов используются цилиндрические или профилированные диффузоры, га-

зодинамические тракты (ГДТ) и эжекторные системы. Применение конических 

насадков с малым углом раскрытия дает возможность испытания высотного 

сопла в земных условиях и обеспечивает безотрывное течение потока (Рис.2). 

Однако при этом невозможно достоверно оценить тягу двигателя и работу си-

стемы охлаждения сопла в связи с изменением его профиля. 
 

 
 

Рисунок 1 – Поле чисел Маха в профилированном сопле с коническим насадком 

 

Полного воспроизведения условий истечения продуктов сгорания в вакуум 

применяемые выхлопные тракты не обеспечивают, однако позволяют в опреде-

ленных пределах создавать требуемое разрежение в области среза сопла, тем 

самым создавая условия безотрывного сверхзвукового течения в сопле боль-

шой степени расширения. Современные тенденции развития методов числен-

ного моделирования позволяют существенно расширить возможности проекти-

рования испытательного оборудования. 

Для определения давления запуска и останова сопла проводится нестацио-

нарный расчет с постепенным, ступенчатым повышением (понижением) давле-

ния в камере сгорания. На каждом шаге расчет длится до тех пор, пока картина 

течение в расчетной области не будет изменяться. Запуск ГДТ происходит при 



51 
 
 

установлении в сопле двигателя безотрывного течения, срыв – при появлении 

скачка уплотнения на стенке ГДТ. 

Для определения нагрузок на силовые элементы стенда был проведен расчет 

тяги камеры двигателя на запуске при испытании с ГДТ в земных условиях. Тя-

га камеры, создаваемая давлением газов на внутренние стенки камеры сгора-

ния, дозвуковой и сверхзвуковой части сопла, определялась по результатам га-

зодинамических расчетов. При проведении компьютерного моделирования за-

пуска сопла, работающего совместно с ГДТ, есть возможность решения задачи 

в различных постановках (давление в камере сгорания может быть постоян-

ным, изменяться линейно, по указанному закону или кусочно-гладко в зависи-

мости от времени). Получено, что для более точного определения нагрузок на 

силовые элементы стенда и тяги камеры на запуске необходимо задавать изме-

нение давления в камере сгорания согласно циклограмме запуска и проводить 

нестационарный расчет не менее 5 – 7 с. Это позволит избежать забросов по тя-

ге камеры, возникающих при моделировании из-за образования ударных волн. 

Все полученные результаты компьютерного моделирования подтверждены 

экспериментальными данными. Максимальная разница между полученными 

значениями составляет 10%.  

Разработанная методика компьютерного моделирования позволяет прово-

дить расчет течения газа в газодинамических трактах высотных стендов. Пока-

зано, что численное моделирование в программном комплексе ANSYS позволя-

ет проводить весь комплекс расчетов газодинамических трактов высотных 

стендов и проводить их оптимизацию с достаточной для практических расчетов 

точностью. Проведение компьютерного моделирования позволяет в значитель-

ной степени сократить сроки разработки и число натурных испытаний, что су-

щественно упрощает и удешевляет процесс создания газодинамических трактов. 
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А. А. Голицын, Н. А. Сейфи 

 

Филиал Института физики полупроводников им. А. В. Ржанова СО РАН 

«КТИПМ» 

Новосибирский государственный технический университет 

 

В работе ставилась задача по созданию оптико-электронного комплекса, 

предназначенного для обеспечения видимости в круглосуточных условиях и в 

условиях недостаточной видимости. Так как для этих целей подходящим реше-

нием является наблюдение в разных спектральных диапазонах, было принято 

решение об использовании нескольких визирных каналов с комплексированием 
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наблюдаемых ими изображений в одно целое непосредственно перед демон-

страцией итогового изображения оператору. 

Объединение и одновременная демонстрация нескольких разноспектраль-

ных изображений дает единую, быстро воспринимаемую картину наблюдаемо-

го пространства, что позволяет с большей вероятностью и достоверностью об-

наруживать и распознавать цели различного характера. Например, нередки си-

туации, когда наблюдаемый объект лучше всего виден в тепловом диапазоне, 

но в этом диапазоне не видны детали фона или иные объекты, которые хорошо 

видны в видимой области спектра. Тогда возникает ситуация, что либо объект 

не виден, либо виден, но без привязки к конкретному месту на местности. 

В состав разрабатываемой многоспектральной системы слежения входит не-

сколько визирных каналов – видимого спектра, ближнего инфракрасного (ИК) 

диапазона до 1,5 мкм и дальнего ИК диапазона 8–14 мкм. Для каждого из них 

был спроектирован свой входной объектив, а также разработаны электронные 

модули управления соответствующими фотоприемными устройствами. Допол-

нительно был разработан процессор изображений, осуществляющий прием ви-

део-потоков в реальном времени, обеспечивающий преобразование наблюдае-

мых изображений по заданным алгоритмам, а затем осуществляющий комплек-

сирование изображений в едином поле зрения. Оператор на экране при этом 

видит изображение так, как будто наблюдает его со всех трех каналов одновре-

менно через один и тот же объектив. 

Система является универсальной и расширяемой. При необходимости ана-

логичным образом в нее может быть интегрирован визирный канал ультрафио-

летового диапазона или иного, например, ИК в области спектра 3–5 мкм. 

Перспективы использования многоспектрального прибора наблюдения – 

мониторинг территории режимных объектов, охрана государственной границы, 

проведение поисковых и спасательных операций, сопровождение посадки пи-

лотируемого или грузового космического модуля, поиск фрагментов космиче-

ских аппаратов или носителей. 

 

 

МЕТОДИКА ОЦЕНКИ ХАРАКТЕРИСТИК НАДЕЖНОСТИ КА  

С ДЛИТЕЛЬНЫМ СРОКОМ АКТИВНОГО СУЩЕСТВОВАНИЯ 

НА ЭТАПЕ ЛЕТНЫХ ИСПЫТАНИЙ  

 

В. А. Бабук, Т. Д. Дарсания  

 

Балтийский государственный технический университет «ВОЕНМЕХ»  

им. Д. Ф. Устинова 

 

Настоящая работа посвящена разработке и анализу методов оценки основ-

ных характеристик надежности космических аппаратов (КА) с длительным 

сроком активного существования по результатам летных испытаний, для кото-
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На этом же этапе проверяется условие прочности    ,  -. При его нару-

шении принимается новое значение       
,  -

  
, и расчет повторяется со вто-

рого этапа с использованием     вместо   . 

Этап 5: Расчет внутренних радиусов скруглений профиля R1, R2, R3. Исход-

ными данными для этапа служат H, W, s1, s2, s3 и радиус  . Радиусы R1, R2, R3 

рассчитываются таким образом, чтобы стержни имели заданную площадь сече-

ния. Выведена формула: 

   

√
  
  
  
  
  
  
  

     (
 .  

  
    /       
  

    .
  
 /

   .
  
 /

)

    .
  
 /

   .
  
 /

 
 .  

  
    /       
 

  

где:   – номер стержня;     – угол при i-ом стержне:           .
    

  ⁄   
/  

                       . 

Этап 6: Расчет шага поддержки lпод продольных стержней. Расчет ведется из 
условия устойчивости продольных стержней под воздействием сжимающих 

усилий   ,   ,   . 

Этап 6.1: Расчет минимальных моментов инерции сечений продольных стерж-
ней J1 min, J2 min, J3 min   [4]. Для этого сечение стержня разбивается на элементар-

ные фигуры: трапецию и два круговых сегмента (см. рис. 6). Для каждого 

стержня вычисляются моменты инерции    ,     в собственных системах коор-
динат; минимальный из этих моментов принимается за J i min. 

 
Рисунок 6 – К вычислению моментов инерции сечений продольных стержней 

 

Этап 6.2: Участки продольных стержней между пересечениями с наклонными 
стержнями приняты шарнирно опертыми балочными элементами, имеющими 

момент инерции сечения J i min. Тогда, к ним можно применить формулу Эйлера 

для продольно сжатых стержней, и на ее основе вычислить шаг поддержки -го 

стержня       : 

        √
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Поскольку наклонные стержни изготавливаются спиральной выкладкой, шаг 

поддержки для всех стержней должен быть одинаковым, поэтому выбирается 

наименьший шаг поддержки: 

        (                    ) 

Этап 7: Вычисление толщины наклонных стержней   из условия устойчиво-
сти при воздействии сжимающей продольной нагрузки. 

Этап 7.1: Вычисление угла наклона наклонных стержней   по отношению к 

продольной оси профиля. На этом этапе задается количество заходов намотки 

   . 

      (
  

         
)  

где    — периметр профиля. 

Этап 7.2: Вычисление длины пролета наклонного стержня    , которая опреде-
ляется наименьшей из двух величин: расстоянием между продольными стерж-

нями вдоль наклонного стержня     или расстоянием между пересечениями 

наклонных элементов вдоль наклонного стержня    : 

    
   (           ) 

     
  

где: 

        
 

   (  )
 

  

   
  
 

 
  

   
  
 

  

      
   

   
  
 

  

    
    

     
 

Этап 7.3: Вычисление усилий в наклонных стержнях    [5], возникающих под 

воздействием крутящего момента    , для чего выполняется временный пере-

ход к модели со сплошной стенкой. Тогда, с применением теории тонкостен-

ных стержней, получим: 

   
      

         
 

где     — периметр профиля,     — площадь, охватываемая профилем. 

Этап 7.4: Сечение наклонного стержня представляет собой прямоугольник со 
сторонами   и  . Полагая, что    , при помощи формулы Эйлера для сжатых 
стержней получим: 

   √
      

 

    

 

 

Исходя из технологических ограничений, толщина наклонного стержня t 

округляется в большую сторону так, чтобы t была кратна толщине ленты пре-

прега. 

Этап 8: Расчет погонной массы профиля   : 
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    (      
 

      
)      

        
   

 
 

Этап 9: Повтор этапов 7, 8 с разными значениями количества заходов 
намотки  . Как показали расчеты по данной методике, в большинстве случаев 
минимальная масса профилей достигается при    , но при этом толщина 
наклонных стержней   может принимать высокие значения, сравнимые с тол-
щиной продольных стержней. Увеличение количества заходов намотки   

уменьшает толщину наклонных стержней  , при этом не приводя к значитель-
ному увеличению массы трубы. Увеличение количества заходов   следует 

остановить, когда толщина наклонных стержней   достигнет удовлетворитель-
ных значений.  

Этап 10: Повтор этапов 7 – 9 с уменьшенным шагом поддержки. Как пока-

зали расчеты, проведенные по данной методике, в некоторых случаях умень-

шение шага поддержки дает выигрыш по массе до 5…7% за счет того, что при 

уменьшении шага поддержки уменьшаются продольные усилия  в наклонных 

стержнях. Достаточно использовать 3-7 значений, выбираемых с использовани-

ем численных методов поиска минимума в интервале (     )    . 

Этап 11: Расчет напряженно-деформированного состояния варианта балки, 

обладающего наименьшей погонной массой, под воздействием расчетных 

нагрузок с использованием численного моделирования в САПР. На основании 

полученных данных принимается решение о необходимости корректировки оп-

тимизируемых параметров. 

Расчет на этапах 1 – 10 позволяет приблизиться к оптимальным геометриче-

ским параметрам изогридной трубы без использования ресурсоемких расчетов 

в САПР, что существенно сокращает время разработки профиля с заданными 

характеристиками. Благодаря характеру вычислений, этапы 1-14 поддаются ав-

томатизации. Для расчетов по данной методике использовался пакет MS Office 

Excel. В дальнейшем предполагается написание специального программного 

обеспечения, реализующего данную методику. 

Применение в конструкции каркасов БС оптимизированных изогридных 

труб треугольного сечения позволяет снизить массу труб на 32% по сравнению 

с трубами круглого сечения. При этом данные каркасы обладают аналогичны-

ми прочностными и жесткостными характеристиками. 
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В настоящее время базовым генерирующим элементом космической фото-

энергетики является фотоэлектрический преобразователь (ФЭП) с совершенной 

гетероструктурой на основе соединений А3В5. Его конструкция, обеспечива-

ющая КПД на уровне 29 %, включает в себя эпитаксиальную полупроводнико-

вую генерирующую структуру, токосъемные контакты, защитное просветляю-

щее покрытие [1]. Соответственно, технологический цикл изготовления ФЭП 

включает три принципиальных участка (см. рисунок 1) – ростовый, на котором 

происходит создание всей многослойной микро- и наноразмерной планарной 

структуры прибора в ходе процесса эпитаксиального роста; постростовый, где 

формируется рисунок и топология слоистой металлической структуры кон-

тактной сетки и сплошного тыльного контакта, геометрические параметры бу-

дущего прибора, а также слоистое оксидное просветляющее покрытие; измери-

тельный, позволяющий определить критические свойства прибора. Технология, 

являющаяся аддитивной и последовательной, реализована в виде линии из зна-

чительного числа роботизированных и полуавтоматических установок. Необ-

ходимость обработки большого количества измеряемых характеристик в сопо-



261 
 
 

ставлении с технологическими параметрами для своевременного выявления от-

клонений от оптимальных значений на каждой из стадий технологического пе-

редела, а также ведение большого объема сопроводительной документации 

вносит значительный вклад в общую трудоемкость процесса изготовления 

[1, 2]. Специфика технологии делает невозможным применение существующих 

решений и побуждает к созданию системы сопровождения технологии (ССТ), 

основой которой является реализованные в едином ключе в виде программного 

обеспечения набор необходимых инструментов. 

В архитектуру ССТ заложена модульность – она состоит из элементов си-

стемы («ростовый», «постростовый, «измерительный» [3]), соответствующих 

стадиям технологического цикла и объединенных общим принципом, системой 

обозначения образцов и соответствующей им информации с возможностью 

считывания и записи, а также хранения информации, создания сводных автоот-

четов (паспортов). Исходя из вышесказанного, разработка системы проводится 

по модулям, на основе изначально выработанной системы обозначений и об-

щей архитектуры, которая может корректироваться исходя их рекомендаций, 

возникающих при разработке отдельных модулей. 

«Ростовый» модуль включил в себя несколько самостоятельных частей 

(программ), обеспечивающих проведение необходимых процедур как непо-

средственно в процессе изготовления ФЭП, так и на стадии калибровки и про-

цессов отладки, настройки, отработки новых элементов. 

ПО RCPAnalysis [4] служит для анализа и автоматизированного сравнения 

технологических рецептов машины эпитаксиального роста, содержащих поряд-

ка 100 параметров, их визуализации в графическом представлении и в виде об-

разов реальных гетероструктур (см. рисунок 2), сопоставления рецептов с экс-

периментальными данными, расчет состава парогазовой смеси. 

ПО DBRCalc [5, 6] разработано для расчета основных параметров структуры 

распределенных брэгговских отражателей на основе соединений A3B5 и др. 

материалов для проведения калибровочных процессов и для встраивания этого 

элемента в полупроводниковую структуру ФЭП с целью увеличения его элек-

трических характеристик и радиационной стойкости. 

ПО SWComplexAnalysis [7] находит применение для контроля качества ро-

ста полупроводниковых структур, оценки однородности, по результатам обра-

ботки, объединения, сопоставления разнородных и разноформатных экспери-

ментальных данных (см. рисунок 3), поступающих из внутренней и внешней 

частей систем контроля и измерений [1, 2]. 

Системный подход к обработке данных внутренней и внешней частей си-

стемы контроля параметров эпитаксиального роста привел к разработке анало-

гичного инструмента – «измерительного» модуля для последнего этапа техно-

логического цикла. Для комплексной обработки больших массивов данных и 

визуализации результатов, автоматизации создания отчета, являющегося ча-

стью паспорта прибора, создано ПО IVCAnalysis [8] – программы анализа 
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вольт-амперных характеристик ФЭП и картографирования данных по структу-

ре рисунка фотошаблона полупроводниковой пластины (см. рисунок 3). 

Для создания, редактирования и сохранения структуры фотошаблона созда-

но ПО SCPMEditor [9], относящееся к постростовой стадии цикла – «постро-

стовому» модулю. 
 

 
Рисунок 1 – Связь модулей системы сопровождения с участками производственного цикла 

 

 

 

 

 

Рисунок 2 –Визуализация структуры  

каскадного ФЭП в ПО RCPAnalysis 

 

Рисунок 3 – Визуализация экспериментальных 

данных в ростовой камере машины эпитакси-

ального роста с помощью ПК SWCA (справа 

вверху) и картографирование по пластине дан-

ных с помощью ПК IVCA (справа внизу) 

 

Проведенные работы также позволили вплотную подойти к созданию еди-

ной базы экспериментальных данных и разработать систему нумерации и обо-
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значений образцов на разных стадиях технологического цикла, что особенно 

актуально с учетом необходимости фиксирования технологического пути об-

разцов при возникающем ветвлении на некоторых стадиях технологического 

процесса. 

Единый подход к построению системы позволяет организовывать взаимо-

действие модулей и дополнять ее новыми модулями по мере их разработки и 

отладки. Применение системы в технологическом цикле изготовления ФЭП для 

солнечных батарей привело к значительному снижению трудоемкости прове-

дения процессов периодической настройки машины эпитаксиального роста, со-

кращению количества необходимых дорогостоящих процессов роста калибро-

вочных образцов; снижению трудоемкости при выполнении замеров ВАХ и со-

здания паспортов ФЭП и др. [10]. 

Данная работа выполнена в рамках программы УМНИК (соглашение с Фон-

дом содействия инновациям № 9106ГУ2015 от 24.12.15). 

Научный руководитель –  к.ф-м.н. Б. В. Жалнин. 
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УДК 621.311.61 

РАЗРАБОТКА БЛОКА ПИТАНИЯ С ПРИМЕНЕНИЕМ 

НЕПЕРЕЗАРЯЖАЕМЫХ ЭЛЕМЕНТОВ ПИТАНИЯ  

 

В. А. Гебгардт  

 

АО  «Информационные спутниковые системы» 

имени академика М. Ф. Решетнева»  

 

Обеспечение электропитанием автономной системы отделения, для осу-

ществления вывода на низкую орбиту малых космических аппаратов. 

Перед АО «Информационные спутниковые системы» имени Михаила Фе-

доровича Решетнева была поставлена задача осуществления попутного запус-

ка малых космических аппаратов на низко-круговую орбиту. 

Цели и задачи: 

а. Анализ функциональных требований и требований внешних воздей-
ствующих факторов; 

б. Выбор концепции устройства;  
в. Анализ характеристик элементов; 
г. Определение принципов резервирования; 
д. Испытания элементов; 
е. Разработка, изготовление и применение блока питания автономного 

устройства отделения. 

ж. Расчет требуемой емкости блока питания; 
з. Выбор типов элементов питания; 
и. Анализ технической документации на элементы; 
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к. Проведение испытаний для подтверждения заявленных характеристик; 
л. Разработка конструкторской документации на блок питания; 
м. Разработка и изготовление устройства проверки химических источников 

тока; 

н. Разработка методики проведения входного контроля. Проведение вход-
ного контроля партии элементов питания (400 штук); 

о. Изготовление образцов блока питания, проведение испытаний; 
п. Изготовление летного образца, проведение комплексных испытаний в 

составе системы отделения, проведение работ на техническом комплексе при 

подготовки к пуску; 

р. Участие в запуске. 
АО «ИСС» осуществляет запуски на низко-круговую орбиту космических 

аппаратов серии «Гонец» с помощью ракеты носителя «Рокот» и разгонного 

блока «Бриз-М». Силовая рама на которой установлены космические аппара-

ты «Гонец» позволяет установить на нее автономного устройство отделения 

для малых космических аппаратов, но ввиду отсутствия на разгоном блоке 

«Бриз-М» транзитных цепей электропитания для осуществления питания 

устройства автономного отделения, встала задача разработки блока питания 

автономного устройство отделения.  

В качестве решения были предложены различные типы аккумуляторов и 

неперезаряжаемых источников тока нескольких электрохимических систем. 

Был сделан выбор в пользу неперезаряжаемых химических источников то-

ка FR14G505 (FR6) производства АО «Энергия», на основе электрохимиче-

ской системы «литий-дисульфид железа» с органическим электролитом. 

В соответствии с технической документацей выбранные элементы не рас-

считаны на условия пониженного давления, квалификационные механические 

нагрузки  испытаний элементов значительно ниже, чем на участке выведения 

ракеты носителя. В связи с этим было принято решение организовать допол-

нительные испытания элементов на базе АО «ИСС». 

Проведены следующие испытания пробной партии образцов элементов: 

а. Испытания элементов на воздействие вакуума в оригинальном исполне-
нии а также с различными вариантами конструктивного исполнения защиты 

от вакуума; 

б. Температурные испытания элементов; 
в. Механические испытания элементов, включающие вибрационные 

нагружения, воздействие ударных нагрузок (способ крепления элемента в 

оснастке соответствовал штатному способу крепления в блоке питания); 

г. Исследование электрических характеристик элемента, оценка способно-
сти подрыва цепей пиропатронов. 

Анализ результатов испытаний показал что продукция АО «Энергия» име-

ет значительные резервы. С приспособлениями конструктивной защиты  эле-

менты выдержали вакуум, механические нагрузки соответствующие участку 

выведения ракеты носителя «Рокот». Что позволило сделать вывод о возмож-
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ности применения данных элементов питания в изделиях космического назна-

чения. 

Были изготовлены 4 образца блока питания: 

а. Для проведения наземной экспериментальной отработки (прошел пол-
ный цикл механических испытаний с положительными результатами); 

б. Для проведения лабораторных отработочных испытаний; 
в. Штатный (летный) блок (установлен в состав автономного устройства 

отделения); 

г. Блок ЗИП. 
В конце 2018 года был произведен запуск ракеты носителя «Рокот» с раз-

работанным блоком питания автономного устройства отделения. Блок полно-

стью выполнил требуемые функции, обеспечил подрыв пиросредств и успеш-

но осуществил отделение макета МКА на орбите. 

Применение химических источников тока позволило снизить стоимость 

изделия, трудозатраты. Также отсутствовала необходимость разработки и из-

готовления и специализированной контрольно-проверочной аппаратуры для 

работы с аккумуляторной батареей. 

Разработанный блок питания допустимо применять в дальнейшем. 

Заключение. В АО «ИСС» впервые была применена альтернатива аккуму-

ляторным батареям в виде неперезаряжаемых элементы питания, в приборо-

строении космического назначения для попутного запуска малых космиче-

ских аппаратов на низко-круговую орбиту. 

Прибор штатно выполнил целевую задачу на орбите по отделению малого 

космического аппарата на заданной орбите. 

 

 

МЕТОДИЧЕСКИЕ ОСНОВЫ ПОДГОТОВКИ 

НЕПРОФЕССИОНАЛЬНЫХ КОСМОНАВТОВ  

К ВЫПОЛНЕНИЮ КОСМИЧЕСКОГО ПОЛЕТА  

В ИНТЕРЕСАХ КОММЕРЦИАЛИЗАЦИИ ПИЛОТИРУЕМЫХ 

КОСМИЧЕСКИХ ПРОГРАММ  
 

А. А. Ковинский 

 

ФБГУ «Научно-исследовательский испытательный центр подготовки  

космонавтов имени Ю. А. Гагарина» 

 

Формулировка решаемой проблемы. Формирование научно обоснован-

ных методических основ подготовки непрофессиональных космонавтов (в рам-

ках космического туризма и перспективных пилотируемых космических про-

грамм) для обеспечения безопасного выполнения космического полета и по-

вышения его эффективности на основе опыта подготовки экипажей МКС и с 
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учетом подготовки специалистов других экстремальных видов деятельности 

(летчики, МЧС и пр.). 

Цель работы – разработать методику подготовки непрофессиональных кос-

монавтов к выполнению космического полета для перспективных пилотируе-

мых космических аппаратов. 

Задачи работы: 

1) Охарактеризовать основные направления и этапы подготовки космонав-
тов и непрофессиональных космонавтов к полетам на российских пилотируе-

мых космических аппаратах и требования к их физическому состоянию. 

2) Разработать основные компоненты модели процесса подготовки непро-
фессиональных космонавтов к космическому полету на основе требований к их 

физической подготовленности и степени важности психофизических качеств, 

способностей. 

3) Разработать методику подготовки непрофессиональных космонавтов к 
выполнению космического полета для перспективных пилотируемых космиче-

ских аппаратов. 

За 15 лет пилотируемых полетов на Международной космической станции 

(МКС) десятью непрофессиональными космонавтами – участниками космиче-

ских полетов выполнено одиннадцать полетов на российских пилотируемых 

космических аппаратах (ПКА). В мировой практике развитие космического ту-

ризма представлено проектами пилотируемых кораблей нового поколения. На 

данный момент в ЦПК проходят подготовку следующие непрофессиональные 

космонавты из ОАЭ, их полет запланирован на сентябрь 2019 года. Таким об-

разом, через несколько лет космический туризм будет популярной отраслью в 

мире, но согласно рекомендациям подготовка непрофессионального космонав-

та к полету складывается из двух основных групп составляющих: подготовка к 

деятельности на борту корабля и станции, подготовка к воздействию неблаго-

приятных факторов космического полета. Поставлена цель разработать мето-

дику подготовки непрофессиональных космонавтов к выполнению космиче-

ского полета для перспективных ПКА. 

После развала СССР и практически полного прекращения финансирования 

космической отрасли в России «выжили» и стали постепенно последние 10-15 

лет развиваться только те предприятия космической отрасли, которые были 

конкурентоспособны, и деятельность которых могла иметь прикладное приме-

нение. Это создало условия, в том числе и, для появления коммерческих кос-

мических проектов. Космический туризм может приносить и уже приносит не-

плохие средства «космическим» странам. Каждый полет на российских ПКА 

колеблется в зависимости от длительности полета в размере от 20 до 60 млн. 

долларов США. 

Опыт подготовки непрофессиональных космонавтов есть только у России 

для кратковременных полетов на РС МКС, программы подготовки «непрофес-

сионалов» построены на основе программ подготовки профессиональных кос-

монавтов. 
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Таким образом, актуальность исследований обусловлена: 

 появлением в мировой практике пилотируемой космонавтики космическо-

го туризма, созданием перспективных, в том числе и частных ПКА, созданием 

в мире различных пилотируемых коммерческих программ; 

 появлением в разных странах непрофессиональных космонавтов (косми-

ческих туристов), возраст которых колеблется от 20 до 65 лет, которые должны 

быть подготовлены к различной культурно-познавательной, научной и другой 

деятельности, самое главное, обеспечению безопасности жизнедеятельности, 

противодействию неблагоприятных факторов космического полета и возмож-

ным его последствиям; 

 отсутствием научно обоснованного содержания и методики подготовки 

непрофессиональных космонавтов для различных перспективных пилотируе-

мых космических аппаратов на предполетном этапе для обеспечения безопас-

ного выполнения космического полета и повышения его эффективности. 

В связи с этим, целью исследования является разработка методики подго-

товки непрофессиональных космонавтов, обеспечивающая высокую работо-

способность и безопасность полета. 

Анализ и обобщение литературных данных космического туризма свиде-

тельствует, что в мировой практике развитие космического туризма представ-

лены проекты пилотируемых кораблей нового поколения: пилотируемый ко-

рабль нового поколения «Федерация» (Россия), многофункциональный пило-

тируемый корабль «Orion» (США), частные космические корабли: Starliner 

(CST-100) компании Boeing, «Dragon» компании SpaceX, «Dream Chaser» от 

Sierra Nevada Corporation, «New Shepard» компании Blue Origin. Особое внима-

ние уделено проектам суборбитальных кораблей, в частности созданию ракето-

планов «SpaceShipTwo» и носителя «WhiteKnightTwo» компании 

VirginGalactic. 

В данное время в США космический туризм считается самой динамично 

развивающейся частью космической отрасли. Частные корпорации вкладывают 

огромные деньги в разработку собственных ракет-носителей, суборбитальных 

и орбитальных космических кораблей, даже орбитальных гостиниц для дли-

тельного пребывания туристов на орбите. Создается и наземная туристическая 

инфраструктура, уже построен первый в мире космопорт «America». Планиру-

ется создание сети космопортов по всему миру, что позволит с использованием 

суборбитальных космолайнеров уже в ближайшие десятилетия увеличить ко-

личество людей, побывавших в космосе в сотни раз. 

Развитие космического туризма в будущем невозможно без создания раз-

ветвленной инфраструктуры космической индустрии туризма.  

Неуклонный ежегодный рост объемов как спроса, так и предложения рынка 

космического туризма, появление все новых партнеров и новых областей ком-

мерческого сотрудничества не только свидетельствует о растущей заинтересо-

ванности все большего количества стран космическими разработками, но и, 

безусловно, открывает возможности перед учеными из стран, не имеющих со-

http://www.sncorp.com/prod/iss/default.shtml
http://www.blueorigin.com/
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ответствующей космической базы, принимать участие в космических проектах 

и разработках, что способствует объединению усилий ученых и разработчиков 

из разных стран, накоплению опыта международного сотрудничества в такой 

важной и перспективной сфере деятельности человека как освоение космоса, 

что, в конечном итоге, способствует прогрессивному развитию не только от-

расли, но и общества в целом. 

Проблема также актуализируется тем, что существующая программа жизне-

обеспечения космонавтов, а также результаты подготовки к полетам в ЦПК 

имени Ю.А. Гагарина к выполнению космических полетов непрофессиональ-

ными космонавтами на МКС могут быть использованы для подготовки косми-

ческих туристов по другим коммерческим программам, для подготовки моло-

дежи по различным образовательным программам.  

В целом, по результатам исследований определено: 

 у космического туриста в первую очередь должна быть заинтересован-

ность, мотивированность к полету, то есть нужно больше популяризировать и 

развивать космический туризм, но на данный момент о полетах, подготовке и 

других аспектах знают не многие. Разработана и представлена схема «Предпо-

лагаемые направления развития космического туризма в мире»; 

 во время физической подготовки на предполетном этапе нужно в первую 

очередь поддерживать и развивать физические качества, способности такие 

как: статическая выносливость; двигательно-координационные способности, 

ловкость (сохранить равновесие; способность выполнять точные движения в 

т.ч. дифференцировать усилия; умение расслабляться, экономично выполнять 

движения, преодолевать мышечную напряженность). Все остальные физиче-

ские качества, способности тоже нужно поддерживать и развивать на должном 

для «отличного» физического состояния уровня, так как без специальной и об-

щей физической подготовки  личности невозможно адаптироваться к космиче-

ским перегрузкам, невесомости, чувству тяжести и многим другим факторам, а 

если брать долгосрочный полет более 30 суток, то нужно каждый день на кос-

мической станции выполнять комплекс физических упражнений, что было под-

тверждено опросом и доказано опытом полетов космонавтов в космос.  

 по результатам исследований впервые разработана модель подготовки 

непрофессиональных космонавтов (космических туристов) на всех этапах под-

готовки к полету для различных перспективных ПКА, методика и программа 

подготовки непрофессиональных космонавтов к космическому полету. 

Новизна полученных результатов заключается в следующем: 

 определены наиболее важные психофизические качества непрофессио-

нальных космонавтов необходимые для качественного и безопасного выполне-

ния полета непрофессиональных космонавтов; 

 разработаны методические основы подготовки непрофессиональных кос-

монавтов к выполнению космического полета на различных ПКА; 

 охарактеризованы основные организационно-методические компоненты 

модели процесса подготовки непрофессиональных космонавтов к полету, со-
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здана программа подготовки непрофессиональных космонавтов к выполнению 

космического полета на различных типах ПКА.  

Полученные и ожидаемые результаты: 
Выявлена тенденция и значения дальнейшего развития космического туриз-

ма в России и мире. Определен круг основных проблем и перспектива даль-

нейших научных исследований по теоретико-методическим аспектам подго-

товки непрофессиональных космонавтов, основанные на совершенствовании 

наиболее важных психофизических качеств и способностей.  

Созданы основные компоненты модели подготовки непрофессиональных 

космонавтов с опорой на существующие этапы подготовки космонавтов.  

Впервые разработана типовая программа подготовки непрофессиональных 

космонавтов (космических туристов) на предполетном этапе подготовки к по-

лету в космос для различных перспективных ПКА. 

Значение полученных результатов для практики заключается в том, что они 

формируют научно-обоснованный подход к разработке методических основ 

подготовки непрофессиональных космонавтов к выполнению полета, дают 

практически реализуемые решения по повышению их физического состояния и 

обеспечения безопасности космического полета. 

Результаты исследования нашли непосредственное применение при прове-

дении подготовки экипажей МКС на базе НИИ ЦПК имени Ю.А. Гагарина, где 

работает автор. 

Полученные результаты уже используются для разработки программ подго-

товки в рамках «наземного космического туризма» на базе российского моло-

дежного Космоцентра в НИИ ЦПК имени Ю.А. Гагарина (международные про-

граммы, профориентация молодежи и т.д.), региональных центров аэрокосми-

ческого обучения школьников (г. Казань, Звездный городок). 

Основные направления дальнейшего использования  

предполагаемых результатов: 

Результаты могут быть использованы и при подготовке непрофессиональ-

ных космонавтов в России, США, странах ЕС и пр. для экипажей перспектив-

ных и коммерческих космических кораблей, экипажей кораблей суборбиталь-

ных полетов. 

Полученные на основе исследований методические основы подготовки НпК 

на предполетном этапе к выполнению космического полета относятся к переч-

ню критических технологий (Раздел 3. Науки о жизни, пункт 3.1.2. дефис 4 

«Технологии разработки систем информационного обеспечения, методов и 

средств повышения эффективности процессов отбора и подготовки космонав-

тов, их деятельности на борту пилотируемых космических средств»), разраба-

тываемых в целях выполнения плана мероприятий по научно-

технологическому развитию и технологической модернизации экономики Рос-

сийской Федерации (утверждены Указом Президента Российской Федерации от 

7 июля 2011 г. №899).  
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Работа посвящена исследованиям влияния гравитации на неустойчивости 

процессов горения. Экспериментальные исследования проводились в условиях 

нормальной гравитации, обратной, в невесомости, а также для переходных ре-

жимов. Численные эксперименты проводились на основе программного ком-

плекса FlowVision. Объектом исследования выбрано классическое коническое 

и обратное коническое открытое метано-воздушное пламя. Полученные данные 

показывают влияние гравитационных сил на возбуждение неустойчивостей 

Кельвина-Гельмгольца в пламени, а также в переходных условиях возбуждение 

периодических затухающих колебаний. Экспериментально получен ряд харак-

теристик пламени, таких как скорость распространения фронта пламени, часто-

ту мерцания факела в зависимости от геометрии потока и воздействия гравита-

ционных сил. Численные результаты показывают достаточно высокое совпаде-

ние с экспериментальными данными и позволяют получить знания о характе-

ристиках пламени в широком диапазоне вариаций режимов.   

 

Исследованиям процессов горения в широком диапазоне вариаций режимов 

и внешних условий посвящено большое количество отечественных и зарубеж-

ных исследований [1]. Интерес к данному разделу науки обусловлен важной 

практической значимостью процесса. Ряд принципиальных вопросов до сих 

пор остается открытым, один из которых посвящен влиянию гравитационных 

сил, в частности развивающимся или подавляющимся неустойчивостям [2]. 

Настоящая работа посвящена экспериментальному и численному изучению 

комплексного влияния гравитационных сил на пламя предварительно переме-

шанной смеси. Объектом исследования выбрано открытое матано-воздушное 

пламя, стабилизированное кольцом и тонким цилиндром, соответственно, ко-

ническое и обратное коническое пламя.  

Экспериментальные исследования проводились в условиях нормальной, об-

ратной гравитации и в невесомости, а также анализировались результаты для 

переходных режимов (интенсивность гравитационных сил менялась по време-

ни). Невесомость уровня 10
-6

g0 достигалась на вакуумно-динамическом стенде 

«Drop tower» в центре прикладных космических технологий и микрогравита-

ции (г. Бремен, Германия) [3]. Переходный режим исследовался в первую се-

кунду падения капсулы. Экспериментальные исследования в условиях нор-

мальной, обратной гравитации проводились лабораториях МФТИ и ОИВТ 
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РАН. Под условиями обратной гравитации подразумевается случай, когда ско-

рость распространения фронта пламени противоположно направлена  вектору 

гравитации. В работе проводились исследования по влиянию внешних стабили-

зирующих тел на устойчивость пламени [4, 5]. Для двух принципиально раз-

личных геометрических параметров пламени проводились исследования устой-

чивости, динамики фронта пламени и процессов погасания [6]. Эксперимен-

тальные исследования дополнялись расчетами методом конечных элементов на 

основе программного комплекса FlowVision [7]. Решалась полная система 

уравнений Навье-Стокса и уравнения энергии. Использовалась система уравне-

ний для напряжений Рейнольдса (RANS) с моделью турбулентности k-ω. Урав-

нения состояния компонентов использовались в виде модели совершенного га-

за. Для решения системы линейных алгебраических уравнений использовалась 

неявная численная схема второго порядка точности без ограничителей. Чис-

ленные результаты показывают достаточно высокое совпадение с эксперимен-

тальными данными. 

В результате проведенных экспериментальных и численных экспериментов 

произведена оценка пульсаций пламени при различной интенсивности внешне-

го гравитационного поля, геометрии факела и режимов горения. Предложены 

критерии зависимости частоты мерцания пламени предварительно перемешан-

ной смеси от интенсивности гравитационных сил и коэффициента избытка го-

рючего смеси. Показано влияние гравитационных сил на границы существова-

ния пламени посредством определения границ срыва и проскока пламени в 

условиях нормальной и обратной гравитации (расширении области стабильно-

го пламени в зоне срыва и сужении в зоне проскока при изменении направле-

ния гравитации от нормальной к обратной) для конического пламени. А для 

обратного конического – наоборот, показана независимость границы срыва 

пламени от направления скорости распространения фронта пламени. В случае 

пламени стабилизированного тонким цилиндром (обратное коническое пламя) 

показано, что пламя принимает такие формы, как V-образное и М-образное при 

вариации скорости потока, соотношения горючего и окислителя, и ориентации 

пламени относительно вектора гравитации. Условия перехода от одной формы 

к другой при постоянном расходе горючего и окислителя зависит от гравитаци-

онных сил. Показано что время погасания пламени при нормальной гравитации 

в несколько раз превышает время погасания при обратной гравитации. Прове-

ден анализ динамики фронта пламени в условиях переменной гравитации [8]. 
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РАЗРАБОТКА СИСТЕМ РАДИОЧАСТОТНОЙ 

ИДЕНТИФИКАЦИИ С ПАССИВНЫМИ МЕТКАМИ  

ДЛЯ СЧИТЫВАНИЯ ДАННЫХ БЕЗАККУМУЛЯТОРНЫХ 

ИМПЛАНТАТОВ, ПРИМЕНЯЕМЫХ ПРИ ПИЛОТИРУЕМЫХ 

КОСМИЧЕСКИХ ПОЛЕТАХ  

 

М. О. Макеев, В. Ю. Синякин, С. А. Мешков 

 

Московский государственный технический университет им. Н.Э. Баумана, 

 

Удаленная или телемедицина является важным направлением развития си-

стемы здравоохранения во всем мире. Данная концепция подразумевает ис-

пользование информационных и телекоммуникационных технологий для уда-

ленной консультации и оказания плановой или неотложной помощи, в том чис-

ле в труднодоступных и изолированных районах; дистанционной передачи 

данных диагностических исследований; удаленной работы узких специалистов 

и решения кадровых проблем; индивидуальной или домашней телемедицины и 

т.д. Первые шаги телемедицина в России сделала во время первых полетов 

космонавтов. На текущий момент развитие телемедицины является крайне ак-

туальным, в частности, космическая телемедицина необходима для медицин-

ского обеспечения космических полетов.  

При выполнении пилотируемых космических полетов необходимо постоян-

но контролировать состояние организма космонавтов. Эта задача может быть 

решена с применением имплантируемых датчиков. Одной из проблем при ис-

пользовании имплантируемых датчиков и устройств является обеспечение их 

электропитанием. Решением может быть технология радиочастотной иденти-
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фикации (РЧИД) с пассивными метками. Данная технология позволяет не толь-

ко обеспечить двустороннюю беспроводную связь между имплантируемым 

биосенсором и внешним считывающим устройством, но и решить проблему 

питания биосенсора. 

Инвазивная биосенсорная система на базе технологии РЧИД с пассивными 

метками включает в себя внешнее считывающее устройство и один или не-

сколько имплантируемых биосенсоров. На рис. 1 изображена упрощенная 

структурная схема, позволяющая описать принцип работы такой системы. 
 

 
 

Рисунок 1 – Структура биосенсорной системы на базе технологии РЧИД с пассивными метками 

 

Питание пассивной метки осуществляется за счет энергии зондирующего 

радиосигнала. Данную функцию в метке осуществляет преобразователь элек-

тромагнитной энергии в энергию постоянного тока, который представляет со-

бой комплекс антенны и выпрямителя ВЧ сигнала. Энергия зондирующего ра-

диосигнала считывателя трансформируется антенной метки в энергию пере-

менного тока. В выпрямителе происходит преобразование переменного тока в 

постоянный. Таким образом, применение технологии РЧИД в инвазивных био-

сенсорных системах позволяет решить не только задачу обеспечения беспро-

водной двусторонней связи между биосенсором и внешним считывающим 

устройством, но и проблему питания биосенсора. 

Исследования показали, что эффективность преобразователя при малых зна-

чениях потребления биосенсора можно повысить за счет применения в выпря-

мителе резонансно-туннельных диодов (РТД) с вольт-амперной характеристи-

кой (ВАХ), оптимизированной для выпрямления слабых ВЧ сигналов [1 – 4]. 

Такая ВАХ представляет собой кусочно-линейную кривую с изломом в начале 

координат (рис. 2). 

Благодаря возможности согласования входного сопротивления выпрямителя 

с входным сопротивлением антенны выигрыш в коэффициенте эффективности 

преобразователя на основе РТД может достигать более 3-х раз по сравнению с 

эффективностью преобразователя на ДБШ при потреблении биосенсора 30 

мкВт. При снижении потребления биосенсора до 10 мкВт преимущество дости-

гает 5 раз из-за снижения эффективности выпрямителя на ДБШ, т.е. при прочих 

равных условиях за счет применения РТД мощность считывателя может быть 

снижена в 5 раз, а значит, и вредное воздействие на организм человека. 
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Рисунок 2 – ВАХ РТД (сплошная) и ДБШ (пунктирная) 

 

Выбор рабочего диапазона частот будет определяться требованиями к био-

сенсорной системе и типом применяемого биосенсора. В случае значительного 

потребления биосенсора (на уровне единиц и десятков милливатт) или необхо-

димости его расположения глубоко в теле пациента для связи предпочтителен 

диапазон ВЧ. Если биосенсор должен быть расположен под кожей (или на не-

большой глубине от ее поверхности) и его потребление не будет превышать не-

скольких десятков микроватт, то лучшими показателями будет обладать систе-

ма, работающая в диапазоне УВЧ. Радиус действия такой системы может до-

стигать нескольких метров, давая бóльшую свободу перемещения пациента во 

время сеанса сбора данных биосенсора, а также возможность сбора данных 

биосенсоров одновременно нескольких пациентов. Скорость передачи данных 

может быть увеличена в десятки и сотни раз по сравнению с системами ВЧ 

диапазона. 

Научный руководитель – профессор, д.ф.-м.н. Ю. А. Иванов 
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ИССЛЕДОВАНИЕ РАДИАЦИОННОЙ СТАБИЛЬНОСТИ 

ОРГАНИЧЕСКИХ СОЛНЕЧНЫХ БАТАРЕЙ НА ОСНОВЕ 

ПЕРСПЕКТИВНЫХ СОПРЯЖЕННЫХ ПОЛИМЕРОВ.  

 

И. В. Мартынов, А. В. Аккуратов 

 

ФГБУН «Институт проблем химической физики РАН» (ИПХФ РАН)   

 

В представленной работе проведено исследование радиационной устойчи-

вости компонентов активного слоя органических солнечных батарей (ОСБ). В 

качестве электронодонорных материалов выбраны сопряженные полимеры на 

основе карбазола, в качестве акцептора – производное фуллерена [60]PCBM. В 

ходе исследования установлено, что гамма-излучение индуцирует деградацию 

как фуллеренового акцептора ([60]PCBM), так и двух электронодонорных со-

пряженных полимеров: PCDTBT и PCDTTBTBTT. Радиационное облучение в 

большей степени влияло на стабильность производного [60]PCBM. Это прояв-

лялось в значительном падении напряжения холостого хода, фактора заполне-

ния и эффективности фотовольтаических устройств с облученным [60]PCBM. 

Радиационная стабильность сопряженных полимеров PCDTBT и 

PCDTTBTBTBTT сильно отличается: устройства на основе PCDTTBTBTT об-

лученные дозой 200 Гр показали снижение к.п.д. на ~25% от начальной эффек-

тивности, в то время как устройства на основе облученного PCDTBT в тех же 

условиях показали меньшее падение характеристик – около10%. 

Фуллерен-полимерные композиты оказались более устойчивы по отноше-

нию к радиационной деградации по сравнению с образцами чистых материа-

лов. В частности, пленки PCDTBT/[60]PCBM продемонстрировали высокую 

стабильность по отношению к радиационному облучению. Эффективность 

преобразования света для устройств на их основе после воздействия гамма-

излучения с максимальной дозой в 6500 Гр сохранялась на уровне 80% от 

начальной. 

Учитывая среднегодовую дозу радиационного облучения 160 Гр по оценкам 

NASA для спутников на околоземной орбите Земли, органические солнечные 

элементы на основе PCDTBT/[60]PCBM могут стабильно работать более 10 

лет, что делает их привлекательными для применения в космосе в качестве ав-

тономных источников питания для малых космических аппаратов. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ПРИБОРНОГО КОМПЛЕКСА ДЛЯ 

ОБЕСПЕЧЕНИЯ УСТОЙЧИВОГО ФУНКЦИОНИРОВАНИЯ 

ЗАМКНУТОЙ БИОСИСТЕМЫ В УСЛОВИЯХ КОСМОСА  

 

В. А. Масталиева 

 

ГУАП, Санкт-Петербург 

 

Задачи исследования. Важной научной и прикладной исследовательской 

задачей является ―диагностика‖ нормального функционирования таких биоси-

стем, ориентированная на выбор биохимических параметров в качестве инди-

каторов сбалансированного состояния биосистем. 

Направления исследования. Таким образом, основными направлениями 

исследований замкнутых биосистем являются: 

1) Комплексное изучение принципов функционирования замкнутых биоси-
стем; 

2) Разработка научных основ создания экспериментальных замкнутых био-
систем и их исследование как моделей биосферы Земли и искусственных био-

сфер для жизнеобеспечения человека; 

3) Создание принципов и действующих моделей замкнутых биосистем для 

длительного пребывания человека в экстремальных земных и космических 

условиях. 

Описание объекта исследования. Исследуемая биосистема представляет 

собой герметичный стеклянный сосуд объемом 2 литра, в котором в соотноше-

нии 2/3 к 1/3 содержится вода и воздух.  Основу экосистемы составляют вод-

ные растения – микроводоросли и фитопланктон (продуценты).  

Математический аппарат. Для количественной динамики биосистемы и ее 

изучения рекомендуется использовать систему дифференциальных уравнений.   

Данная система описывает трофические взаимодействия всех компонентов, 

а также помогает отслеживать устойчивость [4]: 

Ẋ=(-ay+(bMu+d)(1-x/R)-c1)x, 

Ẏ=(ax-ez-c2)y, 

Ż=(ey-hu-c3)z ,                                                   (1) 

U =(hz-bx-c4)u, 

где a-скорость потребления биомассы компонента 1 в результате взаимодей-

ствия компонентом; e,h-удельные скорости потребления биомассы 2 и 3 ком-

понентами с элементами 3 и 4 соответственно. b-удельная скорость потери 
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биомассы последним компонентом, приводящим к увеличению биомассы пер-

вого компонента с удельной скоростью, с учетом мультипликатора. M-

мультипликатор, который учитывается при увеличении биомассы первого ком-

понента. Кроме того, любой компонент отражает потерю биомассы в результа-

те энергетических и материальных потерь на существование. Соответствующие 

коэффициенты обозначим c1,c2, c3, c4. 

Обеспечение поддержания температурного режима в замкнутой биоси-

стеме. На данном этапе исследований основная задача по запуску макета Cu-

beSat на высоту 30 Км над уровнем Земли заключается в поддержании необ-

ходимой температуры для обеспечения нормальной жизнедеятельности ис-

следуемого объекта. Для этого используются инфракрасная пленка и элемен-

ты Пельтье.  

Предлагается конструкция CubeSat  с колбой, в которую помещен биологи-

ческий объект эксперимента. Внутреннюю сторону самой большой емкости 

необходимо оклеить холодной стороной элементами Пельтье таким образом, 

чтобы обеспечить коммутацию, горячую сторону элемента оклеить инфракрас-

ной пленкой, эта сторона будет как раз обращена к кубу, который содержит в 

себе цилиндрический сосуд и биологический объект. С каждого элемента по 

отдельности формируются импульсы для подзарядки аккумулятора. Источни-

ком питания для подключения инфракрасной пленки может служить инвертор 

подключенный к АКБ или напрямую к АКБ в импульсном режиме.  

Выполненные расчеты показывают, что система на высоте эксперимента (30 

Км) в условиях полной автономии при разнице температуры на границе сред до 

150 – 200 градусов будет поддерживать необходимую для жизнедеятельности 

экосистемы температуру  около 12 часов. 

Направления дальнейших исследований. В ближайших планах исследо-

ваний: 

1. реализовать лабораторный исследовательский стенд, который позволит в 
наземных условиях проверить правильность функционирования используемых 

математических и компьютерных моделей; 

2. включение в состав системы регистрации параметров исследуемой си-
стемы; 

3. включение в состав стенда интернет-камеры, позволяющей в on-line ре-

жиме удаленно управлять экспериментом; 

4. использовать полученные для макета результаты при разработке уже 
полноценного научного эксперимента. 

Вывод. Рассмотренная модель даст возможность: 

1. исследовать и оценивать текущую устойчивость конкретных экологиче-
ских систем, что позволит сделать вывод о способах регулирования систем; 

2. на практике позволят обеспечить высокое качество жизни человека 
за пределами биосферы - в космосе, а также в экстремальных условиях поляр-

ных широт, пустынь, высокогорья или под водой. 
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ФУНКЦИОНАЛЬНАЯ ДИАГНОСТИКА ЛИЧНОСТНЫХ 

ХАРАКТЕРИСТИК НА ЭТАПЕ ПРОФЕССИОНАЛЬНОГО 

ОТБОРА  В ОТРЯД КОСМОНАВТОВ  

 

К. Б. Лебедева-Георгиевская, М. Ю. Резников  

 

ГНЦ РФ ИМБП РАН 

 

На сегодняшний день психологический отбор кандидатов в отряд космонав-

тов, включает в себя клинико-физиологические эксперименты, которые не в 

полной мере дают представление о типе мышления испытуемого. Безусловно, 

важным является возможность объективной оценки типа мышления кандидата 

в отряд еще на этапе отбора. В свою очередь, представляется возможным вве-

сти новый качественный параметр оценки личностной характеристики, кото-

рый позволит отбирать кандидатов, которых будет проще подготовить к реше-

нию сложных и нестандартных задач, возникающих в процессе полета, что яв-

ляется актуальным и для сотрудников центра управления полетами – специали-

стов по надежности пилотируемых космических кораблей и станций, так как 

все вышеуказанные профессионалы должны обладать необходимыми умения-

ми для оперативного определения путей и возможности устранения с учетом 

деятельности операторов центра управления полетами и космонавтов.  

В практической части работы с целью отсутствия влияния гормонального 

фона на данные эксперимента, а также минимизацию личностного интеллекту-

ального влияния на результаты когнитивных тестов, экспериментальная группа 

была сформирована из детей возраста 9-11 лет в количестве 44 человека. В кон-

трольную группу вошли 10 участников. Испытуемая группа прошла когнитив-

ный тест. При этом, большая часть участников экспериментальной группы дала 

примерно одинаковое количество правильных и неправильных ответов на во-

просы. Вопросы специально были подобраны исходя из уровня образования и 

эрудиции испытуемых, предполагалось, что ответы на эти вопросы они не зна-

ли, но понимали, о чем идет речь. Надо отметить, что среди испытуемых не 

было участников, которые бы значительно выделялись уровнем эрудиции или 

образования. По результатам теста небольшая группа испытуемых дала очень 

мало правильных ответов, что может говорить о том, что они в большей степе-

ни используют логический метод мышления, основанный на рациональном ме-

тоде проб и ошибок, когда предполагается построение пути решения, основан-

ного на систематическом анализе ситуации. В свою очередь, несколько испы-

туемых смогли дать очень большое количество правильных ответов, что может 

свидетельствовать о применении ими эвристического метода решения задач, 

основанного на использовании вспомогательных приемов, обходных путей 

движения к цели. Этот метод строится на предположении, т.е. интуиции. Для 

продолжения эксперимента из общей массы были выделены участники, кото-
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рые смогли дать экстремально большое и экстремально малое количество пра-

вильных ответов. Для исключения статистической ошибки с отобранными 

участниками был проведен дополнительный когнитивный тест, на основе кото-

рого была сформирована окончательная экспериментальная группа в количе-

стве 6 человек – по три человека с приоритетом рационального и интуитивного 

мышления.  

Далее всем участникам эксперимента была проведена рутинная запись элек-

трической активности головного мозга (ЭЭГ) (по схеме 10/20 с заземлением с 

пробой открыть/закрыть глаза). На рутинных записях ЭЭГ никаких отклонений 

и особых различий у участников эксперимента выявлено не было. После чего 

проводились регистрация слуховых вызванных потенциалов с когнитивным те-

стом (СВП), идентичным первому и второму тестам, которые применялись для 

отбора кандидатов в экспериментальную группу. Время на ответ отводилось не 

более 5 секунд. Испытуемые мысленно отвечают на вопросы, ничего не запи-

сывая и не говоря вслух. Моменты ответов на вопросы отмечались оператором 

на записи ЭЭГ. На следующем этапе все данные электрической активности го-

ловного мозга участников эксперимента были обработаны при помощи ком-

плекса программного обеспечения IBM Watson. Рассматривались все характе-

ристики записи во временном интервале 5 секунд после каждого вопроса. Про-

граммным комплексом был выявлен параметр Х – индикатор множества функ-

ций, который позволяет сказать, что конкретные записи электрической актив-

ности имеют между собой зависимость. Х при этом является переменной вели-

чиной, отражающей координату точки в конкретную единицу времени, на гра-

фике ЭЭГ определенной частоты. Исходя из того, что такой параметр мог быть 

описан конкретной подобранной программным комплексом функцией мы мо-

жем предположить, что у любого человека, использующего интуитивное мыш-

ление, запись ЭЭГ будет иметь тот же самый индикатор именно с таким описа-

нием (функцией). При этом эта или иная зависимость отсутствовали у участни-

ков, использующих логическое мышление. Тестирование участников контроль-

ной группы в количестве 10 человек методом СВП и дальнейшей обработкой 

результатов программным комплексом выявил искомую зависимость у двух че-

ловек из контрольной группы. Для проверки полученных результатов и воз-

можности применения методики на практике была создана еще одна контроль-

ная группа из участников возраста 25 – 48 лет в количестве 20 человек. У двух 

человек после проведения СВП была выявлена искомая зависимость на ЭЭГ.  

Перспективой применения на практике разработанной инновационной ме-

тодики будет являться максимально эффективный психологический отбор кан-

дидатов в отряд космонавтов, что позволит уменьшить количество часов пси-

хологической подготовки, связанной с типами мышления и принятия решений 

в сложных экстремальных условиях, а также отобрать в отряд людей, изна-

чально готовых учитывать сложные сетевые и динамические изменения обста-

новки, что предполагает наличие способности к особому мышлению и макси-

мального использования различных сторон своего интеллектуально-



281 
 
 

личностного потенциала. Также введение нового метода психологического от-

бора при отборе сотрудников наземной инфраструктуры, которые должны об-

ладать необходимыми умениями для оперативного определения путей и воз-

можности устранения ошибок управления их функционирования, определения 

причин отказов и нештатных ситуаций пилотируемых космических кораблей и 

станций с учетом деятельности операторов центра управления полетами и кос-

монавтов, позволит более эффективно решать поставленные задачи, что, без-

условно, положительно отразиться на эффективности космической деятельно-

сти в целом. 
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Солнечные батареи (СБ), питающие бортовую технику космического аппа-

рата, во время эксплуатации подвержены воздействию различных факторов 

космического пространства, таких как радиация, электризация, пониженное 

давление, термоциклирование, микрометеориты и т.д., которые значительно 

снижают характеристики и ограничивают срок активного существования [1, 2]. 

При этом эти факторы по-разному влияют на элементы, составляющие СБ. 

Применяемые методики не достаточно точно позволяют оценивать это воздей-

ствие, что приводит к излишнему закладываемому запасу по характеристикам 

и, как следствие, площади, весу и стоимости изделия в целом. В связи с чем 

становится актуальной задача поиска методов исследования и разработки уни-

версальной методики, позволяющей оценить степень изменения выходных ха-

рактеристик солнечных элементов (СЭ), из которых состоит СБ. Основная 

сложность исследования заключается в том, что современный СЭ – это  высо-

коэффективный фотоэлектрический  преобразователь со сложной полупровод-

никовой структурой, которая в первом приближении представляет собой набор 

последовательно соединенных каскадов (GaInP/GaInAs/Ge), эффективно рабо-

тающих в соответствующих диапазонах спектра солнечного излучения [3]. Вы-

ходной ток СЭ такого типа ограничивается каскадом, генерирующим ток ми-

нимальной величины, а выходное напряжение является суммой напряжений 

каждого каскада [1]. Ввиду этого принятый за стандарт метод исследования 

СЭ, измерение вольт-амперной характеристики (ВАХ), ограничивает понима-

ние роли каждого каскада. По суммарной ВАХ достаточно сложно определить 

вклад каждого каскада, а также степень восстановления или деградации под 

воздействием того или иного фактора. 

Для решения рассмотренной проблемы предлагается разработка универ-

сальной методики исследования выходных характеристик многокаскадных СЭ. 

Данная методика позволит оценить выходные электрические характеристики 

каждого каскада СЭ в отдельности при воздействии какого-либо фактора, ин-

тересующего исследователя или разработчика СБ. 

В результате анализа современной литературы для включения в разрабаты-

ваемую методику был выбран следующий комплекс методов исследования СЭ: 

 электролюминесцентная спектроскопия; 

 съемка спектров внешнего квантового выхода фотоотклика; 

 измерение световой ВАХ; 
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 измерение темновой ВАХ однокаскадных СЭ, эквивалентных по составу и 

структуре соответствующему каскаду исследуемого СЭ. 

На спектре электролюминесценции наблюдаются пики, соответствующие 

каждому каскаду СЭ, где воздействие какого-либо фактора приводит к измене-

нию интенсивности, сдвигу, сужению или расширению пиков [4]. 

Внешний квантовый выход фотоотклика показывает соотношение между 

количеством носителей заряда, собранных СЭ, и количеством падающих фото-

нов. Метод реализуется в ходе засветки каскадов, которые не исследуются в 

момент измерения. Таким образом, исследуемый каскад вырабатывает 

наименьший по величине ток, а, следовательно, ограничивает выходной ток 

всего СЭ [4]. 

Комбинируя рассмотренные выше два метода и используя спектральное от-

ношение взаимности,  можно оценить внутреннее напряжение каждого из кас-

кадов в многокаскадных СЭ [4]: 

ϕЭЛ(E) = Qвнешн.(E) · ϕЧТ(E) · [exp((q · U) / (k · T)) - 1], (1) 

где ϕЭЛ (E) – электролюминесценция, отн. ед.; Qвнешн. (E) – внешний квантовый 

выход, отн. ед.; ϕЧТ (E) – поток фотонов черного тела, Вт/м
2
; q – заряд электро-

на, Кл; U – напряжение p-n-перехода СЭ, В; k – постоянная Больцмана, эВ/К; 

T – температура, К. 

В результате полученных данных и данных измеренной темновой ВАХ од-

нокаскадных СЭ моделируется световая ВАХ каждого в отдельности каскада 

СЭ, которая затем сравнивается с экспериментальной световой ВАХ исследуе-

мого СЭ [5]. В сравнении с теоретическими (расчетными) подходами предлага-

емая методика должна позволить более точно оценить характеристики реаль-

ных образцов и максимально учесть имеющиеся потери. 

Оригинальность данной методики заключается в том, что могут быть иссле-

дованы образцы разного размера и формы, как сам фотопреобразователь, так и 

в сборке (фотопреобразователь с приваренным шунтирующим диодом, комму-

тирующими шинами, а также лицевым и тыльным защитным стеклом). Мето-

дика будет иметь большое практическое и теоретическое значение для широко-

го спектра исследований (в зависимости от типа фактора воздействия). Так, 

например, можно оценить степень деградации СЭ в результате облучения 

ионизирующим излучением либо выбрать оптимальный режим отжига СЭ и 

оценить его эффективность и другое. Также существенно отметить, что резуль-

таты работы будут интересны для разработчиков СЭ в вопросе определения 

наиболее уязвимой области в структуре СЭ и при оценке эффективности вы-

бранных способов ее оптимизации.  

Научный руководитель –  к.т.н. Г. М. Григорьева. 
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