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УДК 378.147 

ВВЕДЕНИЕ 
Р.А. Пешков 

С 21 по 23 мая 2024 года в ЮУрГУ прошла IX научно-техническая кон-

ференция «Астероидная безопасность». Основными темами конференции 

являются вопросы конструкции, системы управления, энергообеспечения, 

двигательных установок изделий ракетно-космической техники и беспилот-

ных летательных аппаратов. На конференции выступают не только молодые 

ученые и студенты, но и школьники, которые принимали активное участие 

в других мероприятиях по тематике.  Это прежде всего летние и зимние 

школы, в рамках которых школьники конструируют космические аппараты, 

разрабатывая технические решения для осуществления «мягкой посадки», 

проводят испытания на стенде и докладывают результаты, различные про-

граммы и конкурсы образовательного центра «Сириус», где представители 

ЮУрГУ, в основном студенты, являются кураторами и наставниками. 

Для решения проблемы астероидно-кометной опасности в различных 

странах созданы экспертные рабочие группы, в том числе и в РАН – экс-

пертная рабочая группа по космическим угрозам. Изучение астероидов и 

комет возможно путем проведения детальных физических исследований как 

вблизи, так и на поверхности тела малой массы при помощи космических 

аппаратов. Так, например, современные космические аппараты OSIRIS–REx 

и Hayabusa–2, фактически "касались" астероида с целью забора грунта, а не 

осуществляли мягкую посадку на его поверхность, ведь именно этот этап 

является достаточно сложным и приводил к аварийным ситуациям при вы-

полнении подобных миссий. Дело в том, что посадка на астероид отличает-

ся от посадки, допустим, на Луну или Марс. В период с 2018 по 2022 год в 

МКБ «Астероид» Политехнического института ЮУрГУ реализован проект 

по разработке космического аппарата, предназначенного для посадки на 

космическое тело с малым гравитационным полем, который включал конст-

руктивную проработку всех элементов основных систем. Конструкция кос-

мического аппарата предполагает модульное исполнение, корпус модуля 

служебных систем выполнен в виде сварной восьмигранной призмы, корпус 

модуля полезной нагрузки в виде ферменной конструкции. Оба корпуса и 

основные элементы оптимизированы по массе с точки зрения действующих 

нагрузок на всех стадиях эксплуатации изделия. Разработано посадочное 

устройство, в состав которого входят четыре опоры с размещаемым в них 

амортизирующим разрушаемым сотовым наполнителем, которые предна-

значены для поглощения кинетической энергии космического аппарата при 

посадке. Для обнаружения посадочной площадки разработан алгоритм и 

создана программа. Основным направлением применения космического ап-

парата является спектральный анализ грунта, исследование внутреннего 
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строения путём расположения космических аппаратов на полюсах, деталь-

ное исследование рельефа космических объектов малой массы, либо косми-

ческий аппарат можно использовать в качестве ретранслятора и т.д. От-

дельные конструктивные решения могут быть применены и для создания 

космических аппаратов другого назначения. 

В дальнейшем тематика конференции расширилась, и вышла за преде-

лы создания только лишь одного космического аппарата, ведь миссия по 

исследованию астероидов включает в себя и многие другие компоненты – 

ракета-носитель для его выведения на орбиту, универсальную космиче-

скую платформу, позволяющую создавать различные варианты не только 

космических аппаратов, но и спутников, помогающих обнаружить при-

ближение опасного космического объекта, и т.д. [1, 2]. Так, например, на-

чатая в 2021 году миссия DART – по сути первая в мире миссия, направ-

ленная на протвоастероидную защиту и на реализацию одного из сценари-

ев, который связан не с разрушением астероида, а с его отклонением. Мис-

сия имеет комплексный характер, в качестве средства выведения исполь-

зовался частично многоразовый ракета-носитель Falcon, два космических 

аппарата: DART, который осуществил столкновение с астероидом в 2022 

году, Hera, запущенный в 2024 году, и который должен провести деталь-

ную оценку последствий столкновения [3]. Перспективными научными 

направлениями являются: формирование цифровых двойников элементов 

конструкции, проведение виртуальных испытаний и изготовление прото-

типов с применением аддитивных технологий, разработка методов и алго-

ритмов управления динамическими системами в условиях неполной ин-

формации, высокоточных систем компьютерного зрения и т.д. 
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Секция 1. КОНСТРУКЦИИ ИЗДЕЛИЙ  

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ 
 

УДК 629.78 
 

ПРОГРЕССИВНЫЕ ТЕХНОЛОГИИ ПРОИЗВОДСТВА 

КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ  

ИЗ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 
 

Е.А. Сохарев, Ю.А. Барановская 
 

В статье рассматривается перспективное производство кос-

мической техники из современных композиционных материалов. 

В нынешнее время они имеют большой спрос на изготовление из-

за своего состава. В работе проведен анализ причин предпочте-

ний исследовательских комплексов космического пространства в 

производстве многих узлов именно из композиционных материа-

лов, а также дана сравнительная характеристика их преимуществ 

и различий. 

Ключевые слова: композиционные материалы, прогрессивные 

технологии, ракетно-космическая техника, крупногабаритные 

конструкции, композиты, полимеры, корпус, материал, намотка.  
 

В условиях космоса каждый грамм имеет особую ценность – это зна-

чит, что чем легче будут детали ракеты, тем лучше. Сегодня композитные 

материалы (КМ) стали популярными в высокотехнологичных изделиях.  

Композиционным материалом называется искусственно созданный ма-

териал, состоящий из двух или более компонентов, и имеющий границу 

раздела между ними. Компонентами композитов является матрица, а также 

наполнитель. Матрица выполняет роль связующего элемента и защищает 

наполнитель от физико-химических воздействий тех или иных сред. На-

полнитель же в свою очередь выступает армирующим элементом, часто 

изготовляемым из углерода [1]. 

Для создания необходимых свойств базовые полимеры смешивают с 

другими веществами. При этом в композите может содержаться практиче-

ски до 90% добавок.  

В настоящее время растет количество исследований в области примене-

ния композитов в конструкциях изделий ракетно-космичекой техники (РКТ). 

В РКТ нашли широкое применение такие композиты как: бороалюминиевые, 

бораэпоксидные, углепластики, металлические органопластик. Поскольку 

исследования в области КМ продолжаются, не исключено возможное появ-

ление и других КМ, которые можно использовать в изделиях РКТ.  

В начале технологического прогресса КМ применялись в конструкциях 

ракет во вторичной структуре, а именно: обтекатели, малонагруженные и 
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небольшие участки фюзеляжа, и другие элементы. По мере развития арми-

рованных технологий, использование композиционных материалов для 

первичных структур, таких как: топливные баки, трубопроводы, сосуды 

давления, шпангоуты и т.д., увеличилось [2].  

В современных проектах изделий РКТ топливные баки составляют 

наибольший вес, поэтому в данной среде использование более легких, по 

сравнению с традиционными материалами, КМ весьма актуально. В на-

стоящее время композитные баки чаще всего изготавливают на основе 

тонкостенного лейнера, образующего прочный герметичный каркас, арми-

рующийся углеродными волокнами. Также широко применяются легкие 

сосуды и емкости из КМ, предназначенные для работы под давлением. В 

производстве создаются и используются топливные баки, корпусы ракет-

ных двигателей, силовые конструкции и другие компоненты. 

Например, рассмотрим прототип корпуса ракета [6] из органопластика 

(рис. 1–3), который содержит внутренние и внешние коконы, а между ними 

находятся плоские кабели, обмотанные термоэластопластом, соединенные 

на обеих концах кабеля с покрытием из термостойкой резины. Этот вари-

ант гарантирует защиту от компонентов материала корпуса ракеты при его 

изготовлении, а также обеспечивает сплошность и продольную герметич-

ность корпуса.  

 
Рис. 1. Продольное сечение корпуса: 

2 – наружный кокон, 5 – выходящий кабель,  

6 – термостойкая резина, 7 – электросоединитель 

 

 
Рис. 2. Поперечное сечение корпуса: 

 3 – плоский кабель 
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Рис. 3. Попереченое сечение замотанной части кабеля после первой  

вулканизации термоэластопласта: 3 – плоский кабель, 4 – термоэластопласт,  

8 – клиновидные элементы из термопласта 

 

Большой интерес к использованию композитов также проявляется и у спе-

циалистов НАСА, которые активно используют его в своих проектах в качестве 

материалов для обтекателя, баков для криогенных топлив, элементов двигателя 

и т.д. К примеру, ракета-носитель (РН) «Атлас» оснащена специальной моно-

коковой оболочкой с наддувом и твердотопливными двигателями. Они 

были произведены посредством наматывания на оправку, имеющую форму 

твердотопливного заряда, стеклянной нити и пропитки намотанного слоя 

специальной смолой, которая затвердевает после процесса вулканизации, 

создавая несущую оболочку и сопло. 

При сверхзвуковом полете, сопровождающимся высоким значением 

температуры, в РКТ используются КМ, армированные углеродом. Свя-

зующим в таких композитах выступают углепластики на основе эпоксид-

ной матрицы и материалы на базе углеродных матриц, армированных во-

локнами углерода [3]. Композитные материалы позволяют улучшить экс-

плуатационные свойства, снизить массу и стоимость изделий РКТ, что 

видно из свойств, показанных в табл. 1. 

Таблица 1 

Сравнительные свойства КМ и металлов, используемых в РКТ [5] 

Материал 

Предел 

прочности, 

  ,МПа 

Плотность, 

        

Удельная  

прочность, 

                 

Температура 

длительного 

использования, 

°С 

Алюминиевый 

сплав АМг6 

400 2640 0,152 от –196 до +70 

Титановый сплав 

ВТ23 

1600 4443 0,360 от –196 до +400 

Нержавеющая 

сталь 12Х18Н10Т 

650 7920 0,082 от –196 до +600 

Органопластик 1500 1200 1,250 от -60 до +150 

Стеклопластик 1700 1600 1,063 от -40 до +60 

Углепластик 1700 1300 1,308 от +80 до +200 
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Из таблицы можно понять, что наиболее подходящим по удельной 

прочности КМ для изделий РКТ является углепластик, а в качестве лейне-

ра можно использовать традиционные материалы с учетом необходимой 

толщины, обеспечивающей герметичность и формообразование. 

Специалисты конструкторского бюро «Южное» имени М. К. Янгеля, 

при разработке корпуса крупногабаритного твердотопливного двигателя, 

применяли коконную конструкцию, изготовленную из органопластика ме-

тодом «мокрой» намотки, которая позволяла уменьшить длину корпуса 

при заданной массе топлива примерно на 100–120 мм или при фиксиро-

ванной длине увеличить рабочий запас топлива на 850 кг (для этого ис-

пользуются связующие ЭДТ-10 со 100 % концентрацией, УП 612 М, ЭХД-

М, ЭЦМ, ЦАТ и т.п.). Помимо этого, были разработаны хвостовые отсеки 

ракет из углепластика, а также сопловой насадок из углерод-углеродного 

композиционного материала, который предусмотрен для комплектации 

двигателя третьей ступени РН «Циклон-4». В последние годы в «Южном» 

были изготовлены композитные несущие конструкции (рис. 4) приборов 

космического назначения (сканеров, телескопов, объективов), поскольку 

такие конструкции требуют высокую стабильность размеров при значи-

тельных перепадах температур [4]. 

 

 

Рис. 4. Изготовление корпуса РДТТ из полимерных  

композиционных материалов методом намотки в КБ «Южное» 

 

В конструкторском бюро «Салют» были внедрены адаптеры, вклю-

чающие сетчатые оболочки из углепластика, разработки центрального на-

учно-исследовательского института специального машиностроения 

(ЦНИИ СМ) (рис. 5) [7]. 
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Рис. 5. Сетчатая оболочка из полимерных композиционных  

материалов ЦНИИ СМ 

 

Данные оболочки изготавливаются методом непрерывной намотки. 

Удельный модуль упругости сеток ориентировочно в 4 раза превосходит 

этот показатель для алюминиевых сплавов. Для стыковки с ракетным бло-

ком (РБ) адаптеры имеют намотанные шпангоуты со специальной про-

странственной структурой, образованной кольцевыми углеродными и осе-

выми стеклянными волокнами. Структура обеспечивает сочетание высо-

кой жесткости в кольцевом направлении с необходимой высокой прочно-

стью на срез и смятие под стыковочными болтами.  

Исходя из всего вышеизложенного, можно смело сказать, что внедре-

ние композитов в конструкции изделий РКТ очень важно и актуально. Но-

вейшие композиты позволяют снизить вес на 15–30 %, увеличить проч-

ность при неизменных силовых и тепловых нагрузках, а также увеличить 

грузоподъемность, что для летательных аппаратов космического назначе-

ния имеет решающее значение. Композитные материалы обладают огром-

ным потенциалом в создании крупногабаритных конструкций в РКТ. На-

пример, в космических кораблях многоразового использования Space Shut-

tle общая масса применяемых КМ составляет около 5 т. Проектные оценки 

показывают, что за счет применения прогрессивных КМ с улучшенными 

характеристиками можно снизить массу конструкций многоразового 

транспортного корабля примерно на 6,8 т. 
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В последнее время актуализируется вопрос, связанный с соз-

данием наиболее эффективного метода защиты КА от ударного 

воздействия КМ. Целью работы является исследование и пред-

ставление различных подходов и инновационных технологий, ко-

торые позволят решить данный вопрос. Особое внимание уделе-

но инновационным разработкам российских учёных, проведен их 

анализ и сделан вывод о наиболее эффективном решении. 

Ключевые слова: космический аппарат, космический мусор, 

орбита, орбитальный маневр, микрочастица 

 

В условиях растущего количества космического мусора и интенсивного 

использования космического пространства актуальность проблемы защиты 

космических аппаратов (КА) от ударного воздействия космического мусо-

ра (КМ) становится все более актуальной. С увеличением числа активных 

спутников и запусков КА возрастает вероятность столкновения с мусором, 

что может привести к серьезным повреждениям и угрозам для оборудова-

ния и космических миссий. Поэтому изучение и применение современных 
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методов защиты КА является ключевым вопросом для обеспечения безо-

пасности и эффективности работы в космосе. 

Целью работы является исследование и представление различных под-

ходов и инновационных технологий, направленных на защиту КА от 

столкновений с КМ для повышения безопасности космических полетов и 

обеспечения надежности и функциональности космического оборудования 

на околоземной орбите. 

КМ представляет собой серьезные риски и угрозы для космических 

объектов и космических полетов. Одна из самых серьезных проблем – воз-

можность столкновения КА с мусором, что может привести к их разруше-

нию или серьезному повреждению. КМ также представляет опасность для 

космических станций, спутников, обсерваторий и других КА. 

Возможные последствия столкновения с КМ включают в себя потерю 

связи с КА, повреждение солнечных батарей, антенн, оптических систем и 

других компонентов КА. Кроме того, разрушение существующих объектов 

повышает вероятность образования нового КМ [1]. 

Необходимо также учитывать экологические аспекты проблемы КМ. 

Скопление обломков в космосе может способствовать усилению процесса 

каскадного увеличения мусора, когда столкновения обломков порождают 

новые обломки, увеличивая общее количество мусора на орбите. Это вле-

чет за собой риск загрязнения космического пространства и затрудняет 

дальнейшее освоение космоса. 

Необходимо создать эффективные стратегии для минимизации рисков 

и угроз от КМ, его отслеживания [2]. 

Для мониторинга и управления КМ применяются различные методы 

обнаружения обломков на орбите Земли: радиолокационное наблюдение, 

оптическое наблюдение, спутниковые системы, метеозонды. 

Радиолокационные системы могут быть применены для мониторинга 

больших космических объектов, включая древние спутники или осколки, 

которые способны двигаться. Также можно объединить несколько радио-

локационных установок для более точного определения положения и пе-

ремещения космических объектов. 

Для наблюдения за КМ применяются оптические телескопы, установ-

ленные как на земле, так и на орбите. Такой способ позволяет наблюдать 

как крупные, так и мелкие обломки в космосе, а также оценивать их харак-

теристики. 

Существуют спутники, которые оборудованы специальными системами 

для обнаружения КМ, такими как системы лазерного обнаружения. Эти 

инновационные технологии помогают выявлять и отслеживать крупные 

обломки в космосе. 

Некоторые метеозонды могут применяться для детекции и анализа КМ 

на орбите с целью определения его характеристик. 
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Разведка КМ является эффективным методом обеспечения безопасно-

сти, зная траекторию перемещения мусора можно избежать серьезных по-

вреждений и непредсказуемых последствий при столкновении. 

Системы наблюдения способны обнаруживать объекты размером более 

10 см только на низкой околоземной орбите и 1 м на геостационарной ор-

бите. Статистическое моделирование показывает, что в настоящее время в 

космосе находится более 100 миллионов неотслеживаемых космических 

обломков, преимущественно размером от 1 мм до 1 см. Они представляют 

различные уровни опасности в зависимости от скорости и размера. Защит-

ные меры также соответствуют этим уровням угрозы: от орбитальных ма-

невров с целью защиты от крупных объектов (10 см и выше, представляю-

щих высокий уровень опасности) до применения противоударных экранов, 

способных абсорбировать удары от мелких объектов с низким уровнем уг-

розы (1 см и меньше) [3], [4].  

Орбитальный маневр представляет собой изменение траектории полета 

спутника. Простейший способ осуществления этого – отключение ракет-

ных ускорителей спутника, если они установлены. В случае Международ-

ной космической станции (МКС) вокруг нее создается пространственная 

сетка размером 50 км х 50 км. 

Объекты, размер которых составляет 10 см и больше, отслеживаются, 

поэтому их траектории наносят на карту. Если в пространственную сетку 

МКС попадает объект, то предпринимают различные операции по защите 

МКС в зависимости от вероятности столкновения с объектом. Когда веро-

ятность оказывается выше      (>0,00001), то уклонение начинается толь-

ко в том случае, если это не угрожает целям миссии. Если вероятность 

больше      (>0,0001), к уклонению приступают только в том случае, если 

оно не увеличивает угрозу для экипажа. 

Двигатели запускаются для придания космической станции достаточ-

ной кинетической энергии и уклонения от объектов в ближнем космосе. 

Когда объект пролетает, не повредив КА, то начинается возвращение на 

исходную орбиту. 

Щит Уиппла назван в честь его изобретателя Фреда Уиппла. В откры-

той зоне находится бамперный щит из алюминиевого сплава толщиной 2,6 

мм. Он способствует поглощению большей части импульса объекта и за-

ставляет объект распадаться на мелкие кусочки. Вторая ступень – стенка 

космического корабля (КК), рассчитанная на удары гораздо более слабых 

частиц. Между буферным щитом и стенкой КК имеется зазор в 10,2 см, на-

зываемый расстоянием разделения.  

Набивной щит Уиппла является модернизацией обычного щита Уипп-

ла, которая добавляет слой прокладки между внешним слоем и внутренней 

стенкой КК. Бампер изготовлен из алюминиевого сплава и имеет толщину 

1,5 мм. Между внешним бампером и наполнителем имеется расстояние  
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51 мм. Наполнитель состоит из двух слоев: керамического слоя, обращен-

ного к внешнему бамперу, и полимера с высокой прочностью на разрыв, 

такого как кевлар. За слоем наполнителя находится стенка космического 

корабля, между которой и наполнителем также имеется расстояние 51 мм. 

Два слоя перед стенкой КА позволяют значительно снизить риск контакта 

с самим аппаратом, что является идеальным сценарием. 

Сетчатый щит Уиппла имеет внешний слой конструкции, который со-

стоит из алюминиевой сетки (очень тонкие переплетенные алюминиевые 

волокна), эта сетка поглощает импульс первоначального удара и разбивает 

обломки КМ на более мелкие частицы (микрочастицы), которые останав-

ливаются в задней части слоем наполнителя [5, 6]. 

Ученые из Центрального института машиностроения, включенного в 

структуру государственной корпорации "Роскосмос", создали и утвердили 

патент на новую технологию для обеспечения защиты космических аппа-

ратов от частиц КМ. Этот инновационная технология представляет собой 

комплексный экран, организованный в виде параллельных выступов из 

перфорированного алюминия. Верхние секции конических выступов под-

вергаются покрытию твердым сплавом, а промежутки между выступами 

заполняются материалом на основе углерода. 

При установке таких панелей на КА рекомендуется выбирать наклон 

зубцов в том направлении, где вероятность приближения микрочастиц к 

аппарату наиболее высока, с учетом траектории движения аппарата. Это 

повышает защиту КА при столкновении с микрочастицами [7].  

Ученые МГУ разработали новую концепцию низкоплотной защиты, со-

стоящей из диссипативных материалов, представляющих собой сотовую 

структуру, состоящую из ряда емкостей, заполненных газожидкостной 

смесью. Эффект рассеивания энергии в сосудах, заполненных га-

зом/жидкостью, при высокоскоростных ударах может быть успешно ис-

пользован в защитных экранах, которые накапливают и преобразуют кине-

тическую энергию удара. Эффективность этой концепции подтверждается 

результатами прогностического вычислительного моделирования процесса 

высокоскоростного удара обломков о тонкостенный контейнер, заполнен-

ный жидкостью [8]. 

Качество защиты в основном определяется эффективностью дробления 

ударяющей частицы (характерным размером фрагментов разрушения) и 

размером угла рассеивания частицы (величина бокового импульса, полу-

ченного микрочастицей при ударе). При столкновении микрочастицы о 

плоский однородный барьер в состав (тело) микрочастицы практически не 

попадают в элементы барьера (способствующие ее разрушению). 

В предложенной Роскосмосом конструкции ячеистого барьера он вы-

полнен в виде алюминиевой конструкции с коническими элементами, верх-

ний слой которой сделан более прочным и жестким (например, с покрытием 
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из твердого сплава или композиционного материала на основе графита). В 

результате происходит боковое рассеивание, которое осуществляется срав-

нительно быстро за счет возможности проникновения элементов защитного 

барьера в микрочастицы мусора и передачи импульса от пробивающей ко-

нической вершины к стенкам канавок ударяющихся частиц. 

В конструкции сотовой барьерной структуры, которая предложена в 

МГУ, передача импульсов обусловлена вязкостью газожидкостной смеси, 

то есть происходит очень медленно и неэффективно. Другими словами, 

большая часть энергии ударяющей микрочастицы тратится на прохожде-

ние через смесь, а не на разрушение защитного барьера и самой себя. 

Исследование методов защиты КА от ударного воздействия КМ под-

черкнуло необходимость постоянного совершенствования технологий и 

стратегий для обеспечения безопасности и долговечности космической 

техники. Несмотря на значительные достижения в этой области, вызовы, 

связанные с растущим объемом КМ и сложностью технических решений, 

остаются актуальными. 

На основе анализа инновационных методов защиты КА сделан вывод, 

что разработка МГУ (сотовая структура, состоящая из ряда емкостей, за-

полненных газожидкостной смесью) является более эффективным вариан-

том защиты КА, потому что данная конструкция снижает вероятность 

прямого контакта ударяющей частицы с корпусом КА. 
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В статье проводится анализ современных систем аварийного 

спасения грузов и экипажа ракета-носителей. Изучается история 

запусков ракета-носителей и аварий, показавших необходимость 

создания системы аварийного спасения. Рассматриваются раз-

личные методы и технологии, применяемые для обеспечения 

безопасности во время запуска и полёта ракета-носителя. Описы-

ваются принципы работы системы аварийного спасения, их эф-

фективность и ограничения.  

Ключевые слова: система аварийного спасения, двигательная 

установка, ракета-носитель, аварийная ситуация. 

 

В начале развития ракетостроения появилась необходимость в созда-

нии системы для спасения грузов и экипажа в аварийных ситуациях. Реа-

лизация началась только после войны. Инженеры Николай Чернышёв и 

Михаил Тихонравов в 1945 году предложили изменить немецкую ракету 

А-4 (V-2) в управляемую ракету ВР-190 («Победа») [1]. По плану было не-

обходимо создать герметичную кабину в форме «фары» для двух членов 

экипажа, которая сможет отделиться при помощи подрыва соединитель-

ных пироболтов в максимальной точке траектории и уйти на парашютах. 

Также обсуждалась возможность создания двигателей для безопасной по-

садки. 

Проект под названием «ВР-190» не был завершен, но его концепция 

была использована позже, когда начались запуски баллистических ракет  

Р-1 на полигоне Капустин Яр. Эти ракеты созданы на основе прототипа А-

4. Главный конструктор Сергей Королев предложил в мае 1947 года мо-

дернизировать Р-1 в вариант Р-1А, оснащенный отделяемым головным 

блоком. Эта идея была реализована через год, и первый испытательный 

пуск Р-1А состоялся 7 мая 1949 года. Ракета-носитель (РН) и ее модифика-
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ции впоследствии использовались для запуска блоков физических прибо-

ров и контейнеров с собаками. 

Система аварийного спасения (САС) космонавтов и грузов в космиче-

ских ракетах разработана для обеспечения безопасности экипажа и сохра-

нения груза во время полета. Она включает несколько взаимосвязанных 

подсистем, работающих совместно для достижения максимальной защиты. 

САС быстро отделяет космический корабль от РН и запускает его на безо-

пасное расстояние от опасной зоны. Также есть система контроля груза, 

которая следит за состоянием и положением груза внутри РН. Если груз 

начинает двигаться или происходит его непредвиденное повреждение, сис-

тема автоматически принимает меры для его стабилизации и защиты. За-

пуск и полет РН сопряжены с большими рисками для экипажа и груза. Не-

счастные случаи и аварии могут привести к серьезным последствиям, как 

для людей, находящихся на борту РН, так и для окружающей среды. 

Рассматриваются способы эвакуации экипажа в случае возникновения 

аварийных ситуаций: 1) при самом пуске PH; 2) в момент выведения на 

орбиту; 3) во время приземления экипажа или груза.  

Важно рассмотреть какие именно ситуации показали необходимость 

САС: 28 июля 1960 года ракета с прототипом корабля 1К, на котором на-

ходились собаки Лисичка и Чайка, взорвалась спустя 24 секунды после за-

пуска; 28 января 1986 года шаттл «Челленджер» взорвался через 73 секун-

ды после старта. Погибли все семь членов экипажа; 1 февраля 2003 года 

НАСА потеряло связь с кораблём за 16 минут до предполагаемой посадки, 

«Колумбия» полностью разрушилась на высоте 63 километра. 

Ситуации, в которых удалось спасти экипаж благодаря САС показаны 

в табл. 1 [2].  

 
Таблица 1 

Дата аварии Корабль Описание 

22.12.1960 Прототип 1К Произошла авария из-за неисправности 

третьей ступени РН 

5.04.1975 «Союз–18–1» Возникла аварийная ситуация на втором 

этапе полёта, на 294-й секунде полёта сра-

ботала команда «Авария» 

26.09.1983 «Союз–Т» Произошёл пожар двигателя ракеты перед 

стартом корабля 

11.10.2018 «Союз МС-10» На 123-й секунде полёта возникла нештат-

ная ситуация, которая привела к аварийно-

му отключению двигателей второй ступени 

 

САС грузов в РН являются грузовые корабли «SpaceX», такие как 

«Dragon» и «Cargo Dragon» (рис. 1). Эти корабли предназначены для дос-

тавки грузов на Международную космическую станцию и возвращения 



17 

обратно на Землю. Если во время полета РН происходит авария, то САС 

грузов способна отделить грузовой модуль от РН и произвести контроли-

руемый спуск на Землю с использованием специальных парашютов. Это 

помогает свести к минимуму риск повреждения груза и сохранить его в 

целости. САС грузов также может быть задействована в случае возникно-

вения аварийной ситуации после отделения грузового модуля от РН. В 

этом случае система может включать автономные системы стабилизации и 

навигации, которые обеспечивают контролируемое приземление груза на 

предварительно определенной территории или на специальной платформе.  

 

 
Рис. 1. Корабль Crew Dragon компании SpaceX: 

1 – теплозащитный экран; 2 – сопла двигателей SuperDraco (4 x 2); 3 – солнечные 

панели; 4 – сопла двигателей Draco (4 x 3); 5 – носовой конус; 6 – люк вытяжных 

парашютов; 7 – люк для эвакуации экипажа; 8 – люк для 4-х основных парашю-

тов; 9 – кожух труб и кабелей; 10 – радиаторы; 11 – разъём для соединения со 

стартовым комплексом; 12 – закрылки для стабилизации полёта;  

13 – иллюминаторы 

 

На базе МБР Р-7 и ее модификации Р-7А был разработан РН «Союз». 

САС РН «Союз» включает несколько компонентов (рис. 2). Один из них – 

центральный ракетный двигатель (ЦРД), который обеспечивает отделение 

и увод спускаемого аппарата (СА) и бытового отсека (БО) от аварийного 

РН. Он имеет две ступени тяги. Четыре управляющих ракетных двигателя 

(УРД) формируют траекторию увода отделяемого блока при работе ЦРД, а 

также уводят двигательную установку (ДУ) САС в сторону при её штат-

ном сбросе. Ракетный двигатель разделения (РДР) необходим для увода 

ДУ САС и головного обтекателя (ГО) с бытовым отсеком от СА на восхо-

дящей траектории аварийного увода отделяемого головного блока. Этот 

двигатель также используется для увода ДУ САС в сторону в процессе её 
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штатного сброса на участке вывода корабля на орбиту. Основной элемент 

данной системы – ракетный двигатель твердотельного топлива (РДТТ) 

специальной конструкции, который использует твёрдые ракетные топлива 

баллиститного и смесевого типов [1].  

ГО обеспечивает аэродинамическую стабильность отделяемого голов-

ного блока и защищает отсеки экипажа от механических воздействий и те-

плового излучения; обеспечивает жесткую механическую связь между от-

секами экипажа и работающим ЦРД. 

Ракетные двигатели ГО исполь-

зуются: при авариях в начальный 

период полёта (до 20 секунд); для 

выведения экипажа после заплани-

рованного сброса ДУ САС (115 се-

кунд полёта) до момента сброса ГО 

(158 секунд полёта) (рис. 3) [3]. 

 

 
 

 
Рис. 2. Схема системы аварийного 

спасения: I – III, II – IV – плоскости 

стабилизации; РДГ – ракетные двига-

тели головного обтекателя; БГ – ба-

лансировочный груз; ВО – верхняя 

опора; НО – нижняя опора; ВСК – ви-

зир специальный коллиматорный 

 

 

Известно, что для космического корабля «Орел», который должен 

прийти на смену нынешним «Союзам», будет установлена обновленная 

САС. В САС для «Орла», как и в системе для кораблей «Союз», использу-

ются твердотопливные реактивные двигатели. В отличие от «Союза», на 

САС «Орла» не будет решётчатых рулей управления, система будет управ-

ляться только реактивными двигателями. В середине штанги САС разме-

щаются основные тяговые двигатели, их сопла смотрят под углом вниз, на 

макушке – двигатели для управления. Между ними – два «кольца» еще бо-

лее мелких двигателей разделения. При включении САС на старте, верхняя 

часть штанги отстреливается.  

В США САС применялась следующим образом: на кораблях «Mercury» 

отводится вся капсула целиком; на «Gemini» для эвакуации применяли 

кресла; на «Apollo» отделялась кабина с экипажем. САС должна была быть 

установлена и на «Space Shuttle», но из-за больших размеров конструкции 
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было принято решение использовать катапультируемые кресла, от которых 

позже отказались. 

19 января 2020 года испытывали САС корабля «Crew Dragon» без эки-

пажа на борту. Основным компонентом системы аварийного спасения яв-

ляется устройство, известное как «SuperDraco». Эта система включает в 

себя восемь ракетных двигателей, размещенных на боковых стенках. По-

сле активации системы «SuperDraco», вступает в действие система посадки 

капсулы «Crew Dragon», которая включает в себя комплекс парашютов. 

Космический корабль спускается по курсу возвращения в атмосферу Земли 

и при помощи последова-

тельного открытия и регу-

лирования парашютов 

контролируется его ско-

рость и точка попадания в 

водную поверхность.  

 

 

 

 

 

 

 

 
Рис. 3. Схема работы САС 

 

Компания «Blue Origin» 18 июля 2018 года провела девятое испытание 

системы «New Shepard». САС экипажа представляет собой твердотоплив-

ный ускоритель. «Blue Origin» использует схему встроенного двигателя, 

поэтому «New Shepard» не отстреливает САС при взлете. В рамках испы-

таний через 45 секунд после старта ракеты возникнет условная «нештатная 

ситуация», которая приведет к срабатыванию системы аварийного спасе-

ния. Система активирует реактивный двигатель, после чего корабль «New 

Shepard» отсоединится от РН и должен будет штатно приземлиться с по-

мощью парашютов. 

САС нужна для безопасности экипажа и груза в случаях аварийных си-

туаций во время запуска РН. Она спасает капсулу с экипажем и опускает 

её на безопасном расстоянии от места аварии. Основными преимущества-

ми применения САС являются безопасность экипажа, сохранение груза, 

снижение вредного воздействия на окружающую среду, повышение на-

дёжности запусков. Таким образом, САС является необходимым элемен-

том любой космической программы. 
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Данная статья рассматривает использование ядерной энерге-

тики в космической отрасли. Также рассматриваются перспекти-

вы развития ядерной энергетики в космосе и возможные направ-

ления для дальнейших исследований. Статья предлагает обзор 

текущего состояния и перспектив развития ядерной энергетики в 

космической отрасли. 

Ключевые слова: лунная база, ядерная энергетическая уста-

новка, радиоизотопный термоэлектрический генератор, ядер-

ный реактор, орбитальный реактор. 

 

Увеличение требований к электропитанию спутников является важным 

трендом в развитии ракетно-космической техники. Среди всех автоматиче-

ских космических аппаратов (КА) наибольшая потребность в энергии на-

блюдается у геостационарных телекоммуникационных спутников. В на-

стоящее время большинство из них используют солнечные батареи. Одна-

ко низкая плотность солнечного излучения приводит к большим размерам 

батарей, а необходимость использования тяжелых аккумуляторов для пе-

риодов без солнечного света ограничивает увеличение мощности солнеч-

ных энергетических установок до сотен киловатт [1]. Эффективность кос-

мических миссий может быть повышена за счет внедрения ядерных источ-

ников энергии. 
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Рассмотрим радиоизотопный термоэлектрический генератор (РИТЭГ) 

(риc. 1). Это устройство принадлежит к категории радиоизотопных термо-

электрических генераторов и предназначено для обеспечения КА электро-

энергией и обогревом, обеспечивающим продолжительную автономную 

работу без необходимости обслуживания. Средняя мощность таких гене-

раторов не превышает 200 Вт, а их вес находится в диапазоне от 10 до 50 

кг. Устройство включает в себя герметичный корпус, состоящий из обе-

чайки, крышки и основания, теплового блока с радиоактивным источни-

ком энергии, устройства для их прижима, термоэлектрической батареи, 

размещенной между тепловым блоком и основанием корпуса, снабженной 

контактным переходом. Тепловой блок и термоэлектрическая батарея ок-

ружены теплоизоляцией, а внутреннее пространство корпуса заполнено 

инертным газом с низкой теплопроводностью. Тепловой блок устанавли-

вается в теплосборник, а надежная крышка представляет собой стакан с 

фланцами, в котором расположено устройство для прижима, а контактный 

переход соединен с герметичным электрическим разъемом, расположен-

ным на фланце крышки с внешней стороны [2]. Применение РИТЭГов бы-

ло актуально до 2010 года, после чего они были выведены из эксплуатации 

по ряду причин. 

Отказались от «ядерных батареек» по нескольким причинам: использо-

вание дорогостоящих изотопов в качестве топлива, сложный и медлен-

ный процесс производства топлива, ограничение мощности сотнями 

ватт, низкая эффективность. 

Кроме того, создание РИТЭГ больших мощностей нецелесообразно 

из-за высокой стоимости и большого веса таких установок. По внешне-

му виду они больше будут напоминать полноценный ядерный реактор. 

Орбитальный ядерный реактор (рис. 2) имел активную зону размерами 

0,24 м в диаметре и 0,67 м в длину, весил 53 кг и содержал обогащенный 

уран. Общий вес реактора составлял 385 кг. Урановое топливо обогащено 

на 90% 235U и генерировало 3 кВт электроэнергии путем термоэлектриче-

ского преобразования 100 кВт тепловой мощности. Этот тип реактора был 

разработан в СССР и использовался в КА США до 1990 [3]. Несмотря на 

свою эффективность, орбитальные ядерные реакторы были оставлены в 

прошлом из-за большого веса, радиации, низкого КПД. В ноябре 2017, 

снова были предприняты попытки по внедрению их в КА. Результаты со-

временных исследований пока неизвестны.  
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Рис. 1. Устройство РИТЭГ: 

1 – обечайка, 2 – крышка, 3 – днище, 4 – тепловой блок, 5 – теплосборник, 

7 – термоэлектрическая батарея, 6, 11, 12, 13 – теплоизоляция, 8 – крышка,  

9 – пластины слюды, 10 – электроразъем, 14 – пружины, 15 – сепаратор,  

16 – штуцер 

 

 
Рис. 2. Реактор космического назначения SNAP 
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Лунная база (ЛБ) с ядерным реактором (рис. 3) представляет собой ин-

новационный проект, который открывает новые перспективы для космиче-

ских исследований. Строительство обитаемой лунной базы имеет огромное 

значение для научного изучения Луны, разработки ее ресурсов, поддержки 

земной экономики и поддержания стабильности экосистемы нашей плане-

ты. Одним из главных преимуществ использования ядерного реактора для 

энергоснабжения ЛБ является его независимость от освещенности лунной 

поверхности и отсутствие необходимости в громоздких накопителях энер-

гии для ночного времени. Также небольшие размеры и возможность гене-

рации высокопотенциальной тепловой энергии делают ядерный реактор 

привлекательным вариантом в составе системы энергоснабжения ЛБ.  

 
Рис. 3. Примерный вид лунной атомной электростанции (ЛАЭС) [5]: 

1 – термоэмиссионный реактор-преобразователь в предохранительном кожухе;  

2 – теневая радиационная защита оборудования ядерной энергетической уста-

новки; 3 – опорное кольцо; 4 – вал радиационной защиты из лунного грунта; 

5 – холодильник-излучатель на основе тепловых труб; 6 – отражающие панели 

 

Варианты энергоблоков лунной ядерной энергостанции представлены в 

табл. 1. 

Альтернативный вариант – солнечные панели, получаются такие дан-

ные. Суммарно для обеспечения производства топлива для лунной инфра-

структуры ЛБ с постоянным экипажем из трех человек потребуется около 

5500 кВт электроэнергии в сутки, в среднем, или ~11000 кВт при функ-

ционировании добывающе-перерабатывающих комплексов только в тече-

ние лунного дня. При потребной мощности 11000 кВт масса солнечной ба-

тареи составит около 110 т, площадь – не менее 25000 м
2
. В этом случае 
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преимущества лунной атомной электростанции очевидны. Несколько реак-

торов заменят целое поле солнечных батарей [4]. 
 

Таблица 1 

 Основные технические характеристики энергоблоков ЛАЭС 

Характеристики 

Электрическая мощность энергоблока 

ЛАЭС, кВт 

50 100 600 

Масса установки, кг 3500 5300 8000 

Масса энергоблока ЛАЭС, кг 5000 7000 10000 

Длина, м 5-6 7 14,6 

Максимальный диаметр, м 2 3,7 3,8 

Отводимая тепловая мощность, кВт 650 1350 5400 

Ресурс, год 10 10 5 и 10 

 

Несмотря на то, что РИТЭГ потерял свою актуальность, а про орби-

тальные ядерные реакторы вспомнили относительно недавно, лунная база 

с ядерным реактором кажется вполне вероятным событием в ближайшем 

будущем. Ядерная энергетика (ЯЭ) более выгодна из-за того, что реактор 

весьма компактный, но при этом намного мощнее тех же солнечных пане-

лей или химических источников питания. Однако внедрению ЯЭ в космо-

навтику мешают низкое КПД и радиационная защита. Несмотря на то, что 

люди активно работают с ядерной энергетикой на протяжении последних 

80 лет, всё ещё нет способа полностью защититься от радиации. Также 

КПД ядерных двигателей зачастую не превышает 25% [5]. 

Исследование космоса во многом будет связано с ядерной энергетикой. 

Она может стать неотъемлемой частью космической техники. Многие про-

блемы могут быть решены именно благодаря ядерным технологиям. Это, в 

первую очередь, относится к вопросам энергоснабжения. 
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личину потерь. Определён оптимальный угол и высота для запус-
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Применение воздушного старта позволяет обеспечить мобильность 

комплекса, а также увеличить массу полезной нагрузки (ПН) за счёт 

уменьшения потерь: 

 – на аэродинамическое сопротивление (старт производится над плот-

ными слоями атмосферы); 

– потерь на силу тяжести (более пологая траектория); 

– потерь, связанных с разностью атмосферного давления и давления на 

срезе сопла (участок работы двигателя с недорасширением намного мень-

ше или отсутствует, так как давление на высоте 12 км составляет 25% от 

давления на уровне моря).  

Также при запуске с самолёта у ракеты-носителя (РН) имеется допол-

нительная начальная скорость около 300 м/с. 

Потери скорости РН воздушного старта зависят от начальных условий 

запуска РН: начального угла тангажа φ0 и начальной высоты h0. 
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Целью работы является оценка суммы потерь скорости РН воздушного 

старта в зависимости от начальных условий запуска.  

Для этого промоделирован полёт РН «Pegasus». РН имеет три ступени, 

работающие на твердом топливе. Первая ступень, отвечающая за полет в ат-

мосфере, оснащена треугольным крылом. Масса полезного груза, выводимого 

на низкую околоземную орбиту носителем «Pegasus» (табл. 1), до 443 кг [1].  

Пуск РН происходит, когда самолет-носитель выходит в заданный рай-

он, занимает высоту пуска и имеет при этом требуемую скорость и угол 

тангажа. Происходит отделение РН от самолёта носителя и через 5 с. – за-

пуск двигателя первой ступени на 77 с. На высоте более 60 км происходит 

отделение первой ступени и запуск двигателя второй ступени на 78 с. 

Суммарное время работы трех двигателей – 220 с. 

Управление ориентацией осуществляется путем изменения вектора тя-

ги двигателя вокруг двух осей: тангажа и рыскания; управление по крену 

обеспечивается оперением (на атмосферном участке полёта) и азотными 

двигателями третьей ступени (в вакууме) [1]. 

Головной обтекатель сбрасывается на 116 с. полёта, во время работы 

второй ступени. 

После выработки топлива второй ступени третья ступень с полезной 

нагрузкой движется по инерции до подходящей точки своей траектории, в 

зависимости от миссии. Затем Orion 50 выбрасывается, и зажигается дви-

гатель Orion 38 третьей ступени. 

Массы корпусов и топлива ступеней ракеты (табл. 1) определены через 

удельный импульс двигателей и время до выгорания топлива (табл. 2) [1, 2]. 

В табл. 2 приняты следующие обозначения: ω – удельный импульс, P – 

тяга,     – массовый расход. 

Потери вследствие гравитационного взаимодействия: 

 1

0

sin  .
кt

V g dt  
 

Таблица 1 

Характеристики РН «Pegasus» 

Количество ступеней 3 

Длина 16,9 м 

Диаметр 1,27 м 

Стартовая масса 18943 кг 

Масса ПН 443 кг 

Масса РБ первой ступени 14020 кг 

Масса топлива первой ступени 13354 кг 

Масса РБ второй ступени 3370 кг 

Масса топлива второй ступени 3240 кг 

Масса РБ третьей ступени 1110 кг 

Масса топлива третьей ступени 743 кг 
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Таблица 2 

Характеристики двигателей 

Ступень Двигатель 
Параметры 

ω , м/с P , кН   , кг/с 

1 Orion 50S 2796 484,9 173,4 

2 Orion 50 2845 118,2 41,55 

3 Orion 38 2815 32,7 11,62 

 

Потери на аэродинамическом сопротивлении: 

 2

0

cos  .
кt R

V dt
M

  
                                               

Потери на барометрическое давление [4]: 

 
3

0

cos
 ,

кt

с hS p
V dt

M


  

                                           

где hp  – барометрическое давление атмосферы, Па. 

Путём численного интегрирования дифференциальных уравнений 

движения РН с использованием аэродинамических характеристик, полу-

ченных по методике [3] получены значения потерь скорости РН воздушно-

го старта для условий старта, отличающихся высотой и в диапазоне угла 

пуска РН от 0 до 90 градусов. 

Построен график (рис. 1), отображающий зависимость полных потерь 

скорости ∆V от высоты и угла пуска φ0. 

 
Рис. 1. Графики потерь скорости 
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С увеличением φ0 влияние высоты запуска уменьшается, при φ0>45° вы-

сота практически не влияет на ∆V. Оптимальные значения φ0 лежат между 

15° и 30°, при этом, чем больше высота, тем меньший выигрыш в потерях 

даёт её дальнейшее увеличение. Оптимальный диапазон от 10 до 12 км.  

В результате расчёта с помощью программы MATLAB получены значе-

ния полных потерь характеристической скорости для различных высот и 

углов запуска РН воздушного старта. Определён оптимальный диапазон 

пуска РН воздушного старта по высоте [10…12] км и углу [15…30] °. 

При этом для системы воздушного старта выгодной будет высота пуска 

10 км, так как дальнейшее её увеличение не даёт существенного выигрыша 

в потерях скорости, но существенно усложняет конструкцию самолёта-

носителя, так как с высотой плотность воздуха уменьшается и необходимо 

крыло большей площади или большая скорость для поддержания полёта.  
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Космическая отрасль бурно развивается, разрабатывают все новые и 

новые способы пусков ракет. Например, на данный момент для ракет-

носителей (РН) существуют такие способы старта как наземный, морской 

и воздушный. Старт с самолета-носителя позволяет снизить стоимость 

пусков, так как отсутствуют затраты на построение и содержание дорого-

стоящего наземного комплекса. Стоимость пуска также можно снизить пу-

тем возвращения ракетного блока (РБ) первой ступени. Одним из таких 

способов посадки РБ является посадка по самолетному, для чего ракете 

необходимо иметь крыло. Однако в этом случае увеличатся затраты топли-

ва, так как за счет дополнительных поверхностей увеличится лобовое со-

противление, а, следовательно, и затраты на его преодоление. Решение 

данной проблемы может быть получено с помощью складного крыла, ко-

торое во время работы ступени будет в сложенном состоянии, а во время 

ее спуска – в разложенном. 

В качестве прототипа выбрана отечественная двухступенчатая РН воз-

душного старта «Полет».  Данная РН легкого класса с грузоподъемностью 

до 4-х тонн, предназначена для вывода полезной нагрузки на низкую око-

лоземную или на геостационарную орбиту [1].  

Для проектирования складного крыла принята сухая масса первой сту-

пени равной 7,5 т. 

Площадь крыла определена по формуле: 

    
   

 
   

 

 

где Y – подъемная сила, равная весу первой ступени без топлива; 

   – коэффициент подъемной силы; 

  – плотность воздуха, кг/м
3
; 

S – площадь крыла в плане, м
2
; 

V – скорость набегающего потока, м/с. 

Плотность воздуха принята равной 1,205 кг/м
3
, скорость набегающего 

равна скорости при посадке, т.е. 26 м/с. В результате, площадь крыла для 

первой ступени должна быть равной 25 м
2
. Тогда при удлинении равном 

2,5 размах крыла будет равный 11,2 м, средняя хорда – 2,2 м. Форма крыла 

в плане представлена на рис. 1. 

Выбор аэродинамической схемы производился путем проведения аэроди-

намического расчета различных схем. Определены аэродинамические каче-

ства для трех наиболее широко применяемых в ракетной технике схем: нор-

мальной, утки и бесхвостки. Полученные 3D модели представлены на рис. 2.   

Все расчеты проводились при одинаковой площади крыла и одинако-

вом профиле. Результаты расчетов отображены на рис. 3. 

После анализа результатов расчета для разработки принята нормальная 

схема.  
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Рис. 1. Форма крыла в плане 

   
а) б) в) 

Рис. 2. 3D модели ракет для проведения расчетов: 

а) нормальная схема; б) бесхвостка; в) утка 

 
Рис. 3. График качеств различных схем РН 

Так как возврат РБ будет происходить при скорости больше скорости 

звука, то следует предусмотреть крыло, которое позволит производить по-

лет на сверх- и дозвуковых скоростях. Ключевым в разнице сверхзвуковых 

и дозвуковых является наличие звукового удара. 
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При создании сверхзвуковых крыльев используются наплывы с малым 

удлинением и большой стреловидностью. Кромки у подобных наплывов 

делают прямолинейными или криволинейными. Использование наплывов 

на дозвуковых скоростях увеличивает отрыв на консолях, а следовательно, 

уменьшает аэродинамические характеристики, но при сверхзвуковых ско-

ростях наплыв, наоборот, увеличивает аэродинамические характеристики 

благодаря увеличению несущей способности. 

Крыло прямой стреловидности обладает худшей устойчивостью и 

управляемостью на больших углах атаки из-за концевых срывов. Также 

прямая стреловидность увеличивает поперечную устойчивость самолета 

[2], которая ухудшает маневровые характеристики. Главными недостатка-

ми такого крыла являются увеличение массы и уменьшении жесткости 

крыла при увеличении угла стреловидности. 

У крыльев с обратной стреловидностью большими несущими способно-

стями обладает корневая часть. У таких крыльев срыв начинается раньше в 

корневой части, что не влияет на поперечную управляемость, а, в следствие, 

повышает безопасность полета и дает возможность производить полет на 

больших углах атаки. Из недостатков можно выделить подверженность к 

увеличению угла закручивания в сторону увеличения угла атаки. 

Крылья изменяемой стреловидности (рис. 4) позволяют объединить в 

себе достоинства и недостатки прямых и стреловидных крыльев. Прямое 

крыло обладает большей несущей способностью и проще в изготовлении, 

позволяет получить высокие характеристики на взлете, посадке и маневре. 

При небольшом удлинении такие крылья 

обладают высоким индуктивным сопротив-

лением.  
 

 

 

Рис. 4. Крыло изменяемой геометрии 

 

Выбор профиля крыла основан на анализе трёх профилей крыла [3]: 

naca0010-65, NASA-009 и мунк-2. Построение моделей выполнялось с 

профилем naca0010-65, так как он обладает лучшим качеством равным 

43,08.  

Механизм складывания крыла состоит из шарнирно соединенных тяг и 

гидропривода (рис. 5). Каждая из консолей одним шарниром крепится к 

фюзеляжу, другим к тяге. С помощью еще одного шарнира соединяются 

тяги от консолей крыла и шток гидроцилиндра. Консоль крыла укладыва-

ется концевой хордой в сторону движения, это позволяет уменьшить вес 

механизма раскрытия, так как скоростной напор будет способствовать рас-

крытию крыла. Весь механизм складывания закрыт в корпусе. 
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а) 

 

б) 

 
Рис. 5. Механизм складывания в двух положениях:  

1) шарнир крепления фюзеляжа и консоли крыла; 2) шарнир связи тяги и консо-

ли; 3) тяги к каждой из консолей; 4) шарнир между тягами и тягой гидроцилинд-

ра; 5) гидроцилиндр; а) в сложенном положении; б) в раскрытом положении 

Во время спуска РБ первой ступени постепенно будет изменятся угол 

стреловидности (рис. 6). 

 

 
а) б) 

 
в) 

Рис. 6. Половина фюзеляжа РБ с крылом в различных положениях: 

а) сложенном; б) промежуточном; в) раскрытом 
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Аэродинамические характеристики полученного крыла определялись 

путем проведения расчетов в программе ANSYS. Расчет проводился в диа-

пазоне от 0,5 до 5 Махов, соответствующих скорости входа РБ первой сту-

пени в атмосферу, также все расчеты выполнены для раскрытого положе-

ния, следовательно лучшие характеристики должны быть показаны на доз-

вуковых скоростях. Полученные результаты представлены на рис. 7. 

 
Рис. 7. Качество летательного аппарата от числа Маха 

 

В ходе анализа форм крыльев в плане, которые эффективны на скоро-

стях как дозвуковых, так и превышающих скорость звука, было принято 

решение использовать крыло изменяемой стреловидности, так как такое 

крыло помимо хороших характеристик на до- и сверхзвуковых скоростях, 

также обладает удобством эксплуатации в складном крыле.  
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Проведено численное моделирование обтекания ракеты-

носителя воздушного старта «Pegasus» с целью выбора формы 

головного обтекателя. Проведена оценка влияния формы голов-

ного обтекателя на аэродинамическое сопротивление. Определе-

на форма головного обтекателя с минимальным сопротивлением 

при максимальном объёме. 

Ключевые слова: воздушный старт, аэродинамическое со-

противление, головной обтекатель, ракета-носитель. 

 

Снижение аэродинамических потерь на атмосферном участке полёта 

ракеты-носителя (РН) позволяет выбрать более пологую траекторию выве-

дения полезной нагрузки (ПН) на орбиту с большим атмосферным участ-

ком полёта, что в свою очередь может привести к увеличению массы ПН за 

счёт снижения гравитационных потерь. На аэродинамическое сопротивле-

ние РН главным образом влияет форма её головного обтекателя (ГО), а 

именно его носовая часть. При этом ГО должен иметь как можно больший 

внутренний объём. 

Цель работы является осуществление выбора формы ГО РН воздушно-

го старта, оценив влияние формы ГО на аэродинамическое сопротивление 

РН. 

Для этого проведено моделирование аэродинамики РН воздушного 

старта «Pegasus» с тремя ГО различной формы (рис. 1): а) коническая (ис-

ходная); б) оживальная и в) с параболической образующей [1]. При этом 

сохранены габариты ГО – все рассмотренные носовые части имеют одина-

ковую длину и диаметр основания [1].  

 
Рис. 1. Формы головных обтекателей 
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Для сравнения ГО различной формы использован параметр: 

η
x

V

c
 ,                                                    (1) 

где 
xc  – коэффициент лобового сопротивления РН; V  – отношение объёма 

носовой части ГО к объёму цилиндра такого же диаметра основания и вы-

соты (табл. 1). 

 
Таблица 1  

Объёмы (V) носовых частей ГО 

Форма ГО V , м
3 

V  

Коническая (исходная) 0,906 0,662 

Оживальная 0,809 0,591 

Параболическая 0,696 0,509 

 

Таким образом, наибольшим объёмом обладает исходная форма ГО. 

Для получения коэффициента лобового сопротивления cx проведено 

моделирование обтекания корпуса рассматриваемой РН в Ansys CFX (без 

крыла и оперения, их влиянием на аэродинамику ГО пренебрегаем) [2].  

Геометрическая модель расчётной области (рис. 2) представляет собой 

параллелепипед с четвертью корпуса РН с границами симметрии 

(symmetry).  

 
Рис. 2. Расчётная область 

 

Построена неструктурированная тетраэдрическая сетка. Размер элемен-

та в расчётной области равен 600 мм. На корпусе РН задан размер 30 мм.  
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Высота первой ячейки пристеночного слоя (рис. 3, 4) удовлетворяет 

требованию Y+=1 [3] для модели турбулентности k-ω SST [3]. 

 

 
Рис. 3. Сеточная модель (общий вид) 

 

 
Рис. 4. Сетка вблизи ГО 

 

Моделирование проведено для условий на высоте 11 км [4], так как на 

этой высоте у РН обычно наблюдается максимум скоростного напора  

q = 30 кПа, что соответствует числу Маха 1,4 [5]. Подключено уравнение 

энергии. 

Получены значения коэффициента лобового сопротивления для трёх 

вариантов ГО (табл. 2). 
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Таблица 2  

Характеристики для различных форм ГО 

Форма ГО xc
 

V  η  

Коническая 0,427 0,662 1,550 

Оживальная 0,460 0,591 1,285 

Параболическая 0,433 0,509 1,176 

 

Таким образом, оптимальной формой ГО является конический ГО со 

сферическим притуплением. Так как он обеспечивает максимальный объём 

и минимальное сопротивление среди рассмотренных форм ГО. 
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В работе рассмотрена математическая модель динамики 

движения крышки парашютного контейнера с учетом влия-

ния уздечки вытяжного блока парашютной системы.  
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В настоящее время идет активное исследование космического про-

странства. Зачастую для реализации этих исследований, необходимо обес-

печить безопасную доставку человека на околоземную орбиту. При спасе-

нии экипажа важную роль играет надежность используемых средств ввода 

парашютной системы (ПС). При проектировании средств инициировании 

необходимо учитывать, что они должны обеспечивать ввод ПС в широком 

диапазоне скоростных напоров для штатной и аварийной циклограммы, а 

также углов атаки и крена возвращаемого аппарата (ВА).  

Одним из важнейших шагов при проектировании средств инициирова-

ния является создание математической модели, которая позволит достоверно 

описать динамику крышки парашютного контейнера (КПК) с учетом влия-

ния внешних силовых факторов. Формируемая математическая модель по-

может определить проектные параметры разрабатываемой системы, а также 

предсказать возможные проблемы, которые возникают в ходе ввода ПС. 

При моделировании ввода ПС важно оценить, какие элементы позволят 

стабилизировать процесс и повысить надежность ввода посредством исклю-

чения намотки звеньев ПС на элементы конструкции ВА и отделяемые части. 

При создании математической модели приняты следующие допущения: 

 на ввод КПК влияют параметры конструктивных элементов: уздечки 

вытяжного блока (ВБ), ВБ, звена тормозного блока (ТБ), ТБ; 

 конструктивные элементы ПС представлены в виде набора матери-

альных точек; 

 силы приложены к материальной точке соответствующего конструк-

тивного элемента; 

 не учитывается швартовка элементов ПС; 

 не учитывается влияние интерференции аэродинамического потока. 
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В ходе создания математической модели рассмотрено движение КПК с 

учетом влияния элементов ПС. В основе движения уздечки лежит диффе-

ренциальное уравнение колебаний математического маятника: 
2

2

0 0
d x

x
dt

 
. 

(1) 

Ускорение точки: 

1 ,

n

i

F

a
m




 

(2) 

где F  – сумма всех сил, действующих на точку; 

m – приведенная масса точки. 

Сумма всех сил: 

1 2

1

,
n

упр упр Аэр

i

F F F F mg


   
 

(3) 

где                   (      определяется аналогично); 

Аэр F mF C S q
. 

Используя уравнения (1–3), получено дифференциальное уравнение второ-

го порядка: 
2

упр.1 упр.2 аэр.2

d r
m F F F

dt
  

. 
(4) 

Решая дифференциальное методом Рунге-Кутта 4-го порядка, опреде-

ляются [5–6]: 

 координаты точек звена ПС и кронштейна КПК; 

 скорости движения точек звена ПС и кронштейна КПК; 

 силы, действующие на точки ПС и кронштейн КПК. 

При моделировании заданы следующие параметры: 

1) скорость отстрела КПК, м/с; 

2) скорость движения ВА, м/с; 

3) скорость ветра, м/с; 

4) угол атаки ВА при спуске в атмосфере, 
о
; 

5) направление ветра, 
о
; 

6) масса КПК, кг; 

7) масса ВБ, кг; 

8) масса ТБ, кг; 

9) длина уздечки ВБ, м; 

10) длина звена ТБ, м; 

11) коэффициенты аэродинамического сопротивления КПК; 

12) коэффициенты аэродинамического сопротивления уздечки ВБ и 

звена ТБ; 
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13) коэффициенты аэродинамического сопротивления ВБ; 

14) коэффициенты аэродинамического сопротивления ТБ; 

15) в качестве материала рассматривается ШКП-60 [1-4]. Коэффициент 

упругости (k) и коэффициент вязкости (f) определены из соотношений (5) и 

(6) соответственно: 

разрF
k




, 
(5) 

где разрF
 – предельная нагрузка до разрыва; 

  – относительное удлинение звена; 

2f m k  , (6) 

где m – масса материальной точки приложения силы упругости звена ПС, кг. 

При моделировании оценены параметры движения точки соответст-

вующей КПК и траектория движения КПК с учетом ПС. 

На рис. 1 представлены параметры движения КПК и ВБ.  

 
Рис. 1. Графики изменения параметров движения КПК и ВБ от времени 

 

Во время ввода ПС важно, чтобы ВБ и КПК не соударялись и было ис-

ключено наматывание уздечки на крышку. Помимо определения парамет-

ров движения по данным на Рис. 1 могут быть сделаны выводы о возмож-

ности соударения ВБ и КПК, а также о наматывании уздечки на крышку. 

Для выявления параметров, влияющих на стабилизацию и надежность вво-

да ПС построена кинограмма изменения точек элементов ПС от времени 

(рис. 2). 
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На кинограмме ввода ПС в момент времени 1 начинается ввод ПС, 

происходит отстрел КПК и её отделение от парашютного контейнера и ВА, 

в данный момент есть вероятность что при определенных углах атаки и 

скоростных напорах ВА возможно возвращение КПК на место установки и 

ее «залипание». Момент времени 2 – КПК отошел от ВА на длину уздечки, 

уздечка вышла из парашютного контейнера, ВБ и звено ТБ начинают вы-

ходить из парашютного контейнера. На уздечку по мере вытяжения дейст-

вует аэродинамическая сила со стороны набегающего потока. В данный 

момент уздечка ВБ оказывает влияние на КПК, в случае неправильной 

центровки КПК, либо возникновения случайных факторов возможно за-

кручивание крышки и накручивание на неё уздечки ВБ.  

Момент времени 3 – ВБ вышел из контейнера, наблюдается характер-

ный изгиб уздечки и звена ТБ под действием аэродинамических сил. Дан-

ный изгиб при изменении аэродинамического качества может стабилизи-

ровать КПК. 

 
Рис. 2. Кинограмма ввода ПС 

 

Момент 4 – звенья натянулись и КПК под действием сил инерции и аэ-

родинамических сил стягивают камеру с ВБ, обеспечивая ввод ВБ. 

Исходя из вышеприведенной кинограммы можно сделать вывод, что 

для стабилизации вращения КПК могут использоваться звено ТБ и уздечка 

ВБ. Влияние на стабилизацию КПК в потоке может осуществляться за счет 
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повышения аэродинамического сопротивления уздечки и звена ТБ путем 

изменения сечения.  

Таким образом получена математическая модель, описывающая дина-

мику движения КПК с учетом влияния уздечки и аэродинамических сил. 

Математическая модель послужит отправной точкой для исследования 

влияния сил со стороны уздечки на стабилизацию КПК в полете, а также 

может позволить определить ряд проектных параметров (соотношение дли-

ны уздечки и массы КПК, отношение массы КПК к скорости её отстрела). 
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Научный руководитель: Р.А. Пешков, к.т.н. 

 
Проанализированы имеющиеся аналоги ракет-носителей 

сверхлегкого класса, для использования при создании спутнико-

вой орбитальной группировке на низкой околоземной орбите 

150-200 км. Выбраны проектные параметры и создан облик про-

тотипа. Проведен расчет аэродинамических характеристик и мо-

делирование программы полета. 
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В последние год наблюдается сдвиг в космической отрасли перехода от 

тяжелых спутников к аппаратам нано- и микроклассов. Развитие нанос-

путниковых (1–10 кг) и микроспутниковых (10–100кг), миниспутниковых 

(100–500 кг) платформ наблюдаются по всему миру. В процессе создании 

спутников подобных классов активно участвуют как частные и государст-

венные компании, так и образовательные учреждения [1, 2]. Кроме того, 

президент России, 12 апреля отдал распоряжение нарастить производство 

отечественных спутников для различных целей. Актуальным решением 

данной проблемы является разработка и использование ракет-носителей 

(РН) сверхлегкого класса, при запуске малогабаритных спутников на низ-

кую околоземную орбиту [3]. Рассмотрим также другие прототипы РН 

сверхлегкого класса (табл. 1) [4, 5]. 
Таблица 1 

Аналоги РН  

Название 

РН 

Страна (произ-

водитель) 

Стартовая 

масса, т 

Масса ПН 

на НОО, кг 
Топливо 

«Анива» 
РФ («Лин Инда-

стриал») 
7,3 89,9 

метан – кисло-

род 

«Алдан» 
РФ («Лин Инда-

стриал») 
8,1 ≤100 

керосин – ки-

слород 

«Электрон» 
США («Rocket 

Lab») 
12,55 250 

керосин – ки-

слород 

«Космос» РФ («SR Space») 13,5 287 
метан – кисло-

род 

 

В качестве полезной нагрузки (ПН) возможно 

использование различных спутниковых систем свя-

зи, навигации, фото и видеосъемки с планируемой 

низкой околоземной орбитой выведения 150–200 

км (рис. 1). Для этого установим проектные пара-

метры будущего носителя (табл. 2) [7]. 

 
 

 

 

Рис. 1. Спутниковая платформа ОрбиКрафт-Про 1U 

модификация "Лётная" [5] 
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Таблица 2 

Проектные параметры  

Параметр Значение 

Масса на старте, [кг] 14000 

Масса полезной нагрузки, [кг] 200 

Число ступеней 2 

Длина, [м] 22 

Диаметр, [м] 1,4 

Вид разделения ступеней горячая 

Тяга двигателя земная, [тс] 3,03 

Тяга двигателя пустотная, [тс] 3,56 

 

Для проектирования РН, в качестве прототипа выбрана РН «Космос» 

(Россия). В качестве топливной пары будет использоваться кислород-

метан, который имеет наибольший удельный импульс в сравнении с дру-

гими криогенными топливами (табл. 3) [7]. 
Таблица 3 

Топливные пары [6] 

Топливная пара 
Керосин кисло-

род 
СПГ 

Водород ки-

слород 

Удельный импульс 

на земле, м/с 
3283 3592 3840 

Удельный импульс 

на земле, м/с 
3283 3592 3840 

Усредненная плот-

ность, г/    
1,036 0,823 0,3155 

Достоинства 

Очень низкая 

коррозионная 

активность. Не-

большая стои-

мость. 

Коррозионная 

стойкость, низкая 

цена, прост в об-

ращении, экологи-

чески безопасен 

Наибольший 

удельный им-

пульс 

Недостатки 

Низкий удель-

ный импульс, 

необходимость 

теплоизоляции 

разгонных бло-

ков 

Низкая температу-

ра кипения, взры-

воопасность в га-

зообразном со-

стоянии 

Большой объем 

баков, необхо-

димость тепло-

изоляции ба-

ков, летучесть 

водорода 
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РН имеет двухступенчатую схему (рис. 2) с возвращаемой первой сту-

пенью для сокращения стоимости и времени выведения ПН на орбиту. 

Диаметр РН составляет 1,4 м, длина 22 м. Компоновочная схема ракеты 

представлена на рис. 3. Двигательная установка состоит из шести двигате-

лей РД-4.5 производства «SR space».  

 

 
 

Рис. 2. Компоновочная схема: 

1 – головной обтекатель, 2 – ПН, 3 – приборный отсек второй ступени,  

4 – бак окислителя второй ступени, 5 – межбаковый отсек второй ступени,  

6 – бак горючего второй ступени, 7 – бак окислителя второй ступени, 8 – двига-

тель второй ступени, 9 – переходный отсек, 10 – приборный отсек первой ступе-

ни, 11 – бак окислителя первой ступени, 12 – межбаковый отсек первой ступени, 

13 – бак горючего первой ступени, 14 – двигатель первой ступени 

 

Создана 3D модель по имеющимся параметрам и проведено моделирова-

ние аэродинамического обтекания на дозвуковых и сверхзвуковых скоро-

стях от 0,3 до 5 Махов в программном комплексе Ansys CFX. Результаты 

математического моделирования приведены на рис. 4 в виде зависимости 

коэффициента лобового сопротивления и подъёмной силы от числа маха. В 

качестве основных уравнений при математическом моделировании исполь-

зовалась система Навье-Стокса, осредненных по Рейнольдсу с моделью 

турбулентности          которая замыкает исходную систему уравнений. 

 
Рис. 3. Зависимости аэродинамических коэффициентов от числа Маха 
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Полученные аэродинамические коэффициенты использовались для по-

строения программы полета по траектории, исходя из того, что аналоги 

выводятся с углом наклона орбиты в 50,6 градусов. Использовался метод 

конечных разностей 1 порядка точности для вычисления зависимости вы-

соты от времени, принимая в допущения, что параметры атмосферы Земли 

оказывают влияние до высоты полёта в 30 км (рис. 4). 

 
Рис. 4. Траектория полета по программе 

 

На основе параметров выбранного прототипа разработан проектный 

облик РН на топливной парке «кислород-метан», для выведения малых 

спутников на низкие околоземные орбиты (150-200 км), проведен ряд про-

ектных расчётов (аэродинамических, траекторных), подтверждающих воз-

можность реализации. 
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В этой статье проанализирован искусственный интеллект на 

различных этапах разработки летательных аппаратов, также рас-

смотрен опыт некоторых технологических компаний, которые 

уже используют искусственный интеллект в своем производстве. 

Ключевые слова: искусственный интеллект, аэрокосмическая 

техника, технологии, летательный аппарат. 

 

В настоящее время искусственный интеллект (ИИ) развивается стреми-

тельным темпом, не прекращается развитие аэрокосмической отрасли, 

обычным людям все больше становятся доступны эти технологии. 

Понятие ИИ включает в себя несколько концепций: «Общий ИИ» и 

«Узкий ИИ». Общий ИИ подразумевает создание человекоподобной сущ-

ности, тогда как узкий ИИ направлен на генерацию текста, изображений, 

синтеза или распознавание речи и решение подобных задач [1]. С момента 

появления ИИ пережил несколько стадий: вычислительная, перцептивная, 

сейчас развитие находится на когнитивной стадии, то есть ИИ способен 

действовать, как человек в тех или иных ситуациях, например, беспилот-

ные или автономные системы [2]. 

ИИ в производстве летательных аппаратов способен кардинально по-

менять всю систему. С его помощью значительно уменьшатся расходы на 

производство, возрастет качество, а также безопасность, как производства, 

так и рабочих. Плюсы использования ИИ достаточно фундаментальные, а 

минусы кроются в простом и понятном, и на различных этапах разработки 

они разные.  

Сейчас ИИ применяют множество разных компаний. Например, ПАО 

«Газпром нефть» использует современную технологию для бурения сква-
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жин. Совместная с «IBM Research» разработка помогла компании в шесть 

раз уменьшить время, затрачиваемое на обработку геологических данных, 

получать на 30% больше информации в ходе работ, снизить потери и за-

траты на 50% и 15%, соответственно [3]. Этот случай сложен для понима-

ния, потому что нет данных, как происходит анализ почвы и всего сопут-

ствующего в этой системе. Также ИИ использует белорусская компания, 

занимающаяся легкой промышленностью, в частности производством ков-

ров. Их «помощник», благодаря камерам, анализирует большое количество 

фотографий, тем самым находит дефекты, иногда невидимые человече-

ским глазом. Используя технологии ИИ, компания снизила процент вы-

пускаемого брака до 0,01%, а так как ИИ – это машина, которая не устает, 

то он способен выполнять свою работу круглосуточно, что тоже является 

его преимуществом [4].  

В первую очередь ИИ используют для анализа данных, но не из-за его 

вычислительной мощности, которая велика по сравнению со специальны-

ми программами, а из-за того, что он может принимать огромное количе-

ство данных для анализа. Анализ получается точным, а получить его мож-

но в считанные минуты, такие результаты достигаются за счет «обучения». 

Но анализ данных – это лишь малая часть того, на что способен ИИ, даже в 

том виде, в котором он сейчас представлен. 

В статье [5] приведен подробный список проблем, связанных с исполь-

зование ИИ в проектировании машин. Эти проблемы можно разделить на 

группы. Первая группа – внутренние проблемы ИИ, они связаны с недос-

таточной надежностью функций, которые происходят внутри ИИ. Вторая 

группа – внешние проблемы ИИ, они связаны с информацией, которую 

предоставляет ИИ, а также с тем, как он работает непосредственно с чело-

веком. Третья группа – это все, что может воздействовать на работу ИИ, не 

касаясь его напрямую: сюда можно отнести человеческий фактор, форс-

мажорные обстоятельства, погодные условие и др. Все эти группы влияют 

на работу ИИ и на получаемые результаты, их улучшение подразумевает 

упорную работу программистов, а также повышение квалификации инже-

неров для работы с ИИ. 

На сегодняшний день существуют множество инструментов на основе 

ИИ. Компания Autodesk, занимающаяся такими продуктами, как AutoCAD, 

не так давно представила свою нейросеть Netfabb для адаптивного произ-

водства, моделирования и проектирования. Судя по информации на их 

официальном сайте [6], Netfabb способна автоматизировать процессы про-

изводства, модифицировать и восстанавливать модели, анализировать их, 

и предоставлять отчет о своей работе. Также существуют множество вари-

антов использования ИИ для системы автоматизированного проектирова-

ния (САПР) [7].  
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В статье [9] подробно рассказали о ИИ в руководстве технологических 

процессов, представлен опыт компании General Electric, и то, с какими 

трудностями пришлось столкнуться в ходе интеграции ИИ. Также стоит от-

метить доклад инженеров Nvidia [10], в нем они предлагают использовать 

ИИ для проектирования печатных плат и последующего их изготовления. 

Также на этапах сборки и изготовления деталей рассматривается ис-

пользование «экспертных систем», то есть ИИ должен обучаться на опыте 

инженеров, хорошо выполняющих свою работу [8]. Они имеют те же про-

блемы, что и три группы, которые указаны выше, помимо этого поднима-

ется вопрос о создании и заполнении экспертной базы данных для обуче-

ния систем ИИ. 

Нынешний ИИ – это функция, которая содержит в себе множество дру-

гих функций, в совокупности они способны выполнять различные задачи и 

достигать поставленных целей. В статье [11] разобраны некоторые вариан-

ты использования ИИ, которые не подразумевают разработку деталей. В 

них авторы разбирают создание ИИ, который находится непосредственно в 

летательном аппарате (ЛА). Также стоит отметить, что ИИ способен 

управлять многоспутниковыми орбитальными группировками, реализовы-

вать дальние космические экспедиции, обрабатывать изображения, полу-

ченные со спутников [12]. 

В статье [13] рассматривают технологический процесс высокоскорост-

ной обработки корпусов ЛА. Процесс фрезеровки является неотъемлемой и 

важной частью каждого производства, благодаря ему появляются детали 

различной формы со структурой, которую спроектировали инженеры. Ав-

торы статьи рассказали про положительные стороны использования фрезер-

ных станков при производстве ЛА, а также упомянули некоторые минусы, в 

число которых входит быстрый износ дорогостоящего инструмента. На ос-

новании статей [8–10], можно предположить, что вскоре ИИ решит данную 

проблему посредством обучения на «экспертной» базе данных, мониторин-

га инструмента в режиме реального времени и полного контроля оборудо-

вания самого изделия и всего сопутствующего для производства. 

На рис. 1 наглядно представлен пример интеграции и последующее 

взаимодействие ИИ с различными видами инструментов и готовым про-

дуктом. Под «летательным аппаратом» можно понимать отдельные его де-

тали, такие как сопла, крылья, разного рода ступени. Оборудование – это 

станки, сварочное оборудование, кузнечно-прессовые установки, произ-

водственные линии, система вентиляции самого завода, рабочая сила в ви-

де человека. Датчики играют существенную роль, когда речь идет о ИИ, 

чем больше различных датчиков, таких как, тепловизор, датчик движения, 

камеры, тем лучше для производства. Также важно их расположение и то, 

за чем они следят. Если каждый процесс будет оснащен отдельным набо-

ром датчиков, то ИИ сможет лучше анализировать происходящее с обору-
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дованием и продуктами производства. Под методами управления понима-

ются системы управления оборудованием, различного рода программы 

управления, манипуляторы, рабочая человеческая сила. Эта рабочая сила 

подразумевает способ общения ИИ и человека в случае, если возникнут 

ошибки, с которыми не способен справиться ИИ, то должен присутство-

вать специалист, который решит проблемы, и в случае чего, возьмет 

управление процессом и ответственность за него на себя. Сам ИИ должен 

быть «обучен» на опыте рабочих, по инструкциям предприятия, а также 

пройти множество проверок на соответствие качества, такие как: 

• отказоустойчивость при нештатных ситуациях; 

• добросовестность при работе; 

• соблюдение моральных норм человека. 

Опираясь на эти проблемы и на все публично-научные статьи по этой 

теме, можно сделать вывод, что достигнуть таких результатов нынешний 

ИИ не способен, потому что имеются большие риски его интеграции, а 

также маленький порог доверия. Возможно, решение этой проблемы сво-

дится к методу обучения, ведь прежде, чем инженер попадет на производ-

ство, ему нужно пройти путь, постепенно набираться опыта, расставить 

приоритеты, в то время как ИИ, принудительно «обучают» большим коли-

чеством информации. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

Рис. 1. Карта взаимодействия ИИ с системами производства ЛА 
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ИИ – это молодая и очень перспективная разработка человека, в буду-

щем он станет неотъемлемой частью жизни людей. Его использование зна-

чительно повысит качество отечественной аэрокосмической отрасли. Сей-

час ИИ не способен сам разработать деталь ЛА, но помочь в её разработке, 

путем уменьшения времени на обработку расчётов, упрощения процесса 

проектирования, самостоятельного анализа данных, более чем сможет. А 

когда появится настоящий ИИ, встанет вопрос доверия к нему, ведь он 

представляет из себя не человека, а нечто другое. 
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В работе описано цифровое пространство с его преимущест-

вами и недостатками. Приведен перечень применений дополни-

тельной и виртуальной реальности в сборке и последующих эта-

пах проектирования. Также рассмотрена возможная реализация 

ввода технологий в процессы производства. 

Ключевые слова: цифровое пространство, дополненная ре-

альность, виртуальная реальность, виртуальная сборка. 

 

Целью предприятий в современном мире является внедрение цифровых 

систем во все производственные процессы, идеи новой системы на основе 

цифрового пространства, или интеграции использования разных электрон-

ных технологий [1]. 
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Рассмотрим цифровое пространство – технологию дополненной реаль-

ности. На аэрокосмических предприятиях она может использоваться в ви-

зуализации моделей, сборке и проверке конструктивных решений.    

Дополненная реальность – это среда, в которой сочетаются физические 

и виртуальные объекты. 

Суть технологий – внедрение человека в виртуальную реальность (VR) 

или реальность, дополненную цифровыми моделями, в которой пользова-

тель может взаимодействовать с объектами с помощью устройств и про-

граммного обеспечения (ПО) [3, 5].  

Ключевые вопросы или термины этого определения: 

 виртуальная реальность формируется множеством областей, объеди-

няя ряд технологий в одну;  

 возможности исследовать и работать с виртуальными средами без 

возникновения временных задержек между действиями пользователя VR и 

результатом этих действий в виртуальной среде, а также рассматривать 

объект в масштабе 1:1, вместо периферийных устройств; 

 прозрачный интерфейс сделает навигацию и взаимодействие с вир-

туальными средами максимально «естественными», избегая длительного и 

дорогостоящего обучения конкретным компьютерным навыкам, что при-

водит к уверенности в том, что система проста в обслуживании и эксплуа-

тации;  

 значение виртуальной реальности заключается в природе и структуре 

данных, лежащих в основе, которые позволяют виртуальным объектам 

управлять специальными аппаратными средствами, способными генериро-

вать не только визуальные сцены, но и ощущения звука, прикосновения [4]. 

VR/AR технологии применяют для построения цифровых моделей в аэ-

рокосмической технике. В созданной среде проводят испытания на про-

верку эксплуатационных параметров, после получения результатов о при-

годности объекта принимают решении его готовности. Процессы проходят 

без использования материальных конструкций с меньшими затратами [6]. 

Преимуществами VR/AR технологий являются:  

 система с удобным интерфейсом, которой создаётся под конкретную 

группу людей и нацелена на максимально удобное представление модели;  

 визуализация объекта, которая позволяет сокращать темпы проекти-

рования, таким образом, облегчая процесс производства;  

 управление роботизированными манипуляторами и космическими 

аппаратами с использованием виртуальной реальности и интерфейсов, ос-

нованных на тактильных ощущениях или моделировании прикосновений и 

движения; 

 функция умного помощника, AR-приложения запускаются на план-

шетах или гарнитурах, интерпретируя то, что видит камера, и то, что дела-

ет член экипажа, предлагая следующий шаг для выполнения [1]. 
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К недостаткам можно отнести: 

 AR/VR технологии являются дорогостоящими как при реализации на 

производстве, так и при поддержке (подразумевается разработка ПО и 

обучение или повышение квалификации персонала); 

 разрабатываемые AR-проекты требуют полного понимания целей 

проекта, а также необходимость постоянного сопровождения [1]. 

Особенностью ракетно-космической деятельности является использо-

вание уникального оборудования, дорогостоящих образцов техники, слож-

ных наземных и орбитальных систем, технологий. При этом техника и ис-

пользуемые технологии могут выступать источниками опасностей, пред-

ставляющих угрозу здоровью и жизни обслуживающего персонала, собст-

веннику техники и потребителю результатов космической деятельности. 

Чтобы уменьшить риски при испытаниях в реальном времени можно про-

водить проверку на пригодность в виртуальной среде. Совокупность испы-

таний формирует комплекс, выполняющий функции:  

 приема данных о состоянии реального объекта;  

 преобразования данных реального объекта в данные виртуального 

объекта;  

 изменения состояния виртуального объекта в соответствии с новыми 

параметрами;  

 представление виртуальных объектов в реальном времени [2]. 

Объекты ракетно-космической техники высокотехнологичны и науко-

емки, поэтому возможно применение технологии дополненной реальности 

в процессе сборки. Под виртуальной сборкой понимается сборка и разбор-

ка виртуальных объектов в виртуальных средах, что имеет широкий спектр 

потенциальных применений. В табл. 1 представлен перечень применений 

при сборке и на последующих этапах [2–5].  

Оперативное изменение конструкции и подборка лучшего технического 

процесса обеспечивает система «погружения» человека в виртуальную ре-

альность. Целью планирования процессов с тактильным участием является 

возможность оценки будущих процессов с точки зрения эргономической 

осуществимости. Для увеличения погружения при взаимодействии с вирту-

альными объектами разработаны разнообразные тактильные устройства, ко-

торые можно классифицировать по различным признакам (табл. 2). Устрой-

ства с обратной связью по силе являются предпочтительными при разработ-

ке продуктов из-за их исключительной точности обратной связи. Поскольку 

тактильное взаимодействие является важной частью человеческого воспри-

ятия, интеграция тактильного взаимодействия в виртуальные среды являет-

ся многообещающей, особенно для ручной деятельности. VR – это, прежде 

всего, набор технологий, который предоставляет специалистам по эргоно-

мике и человеческому фактору «набор инструментов» для оптимизации ин-

терфейса «человек-система» для многочисленных приложений. 
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Таблица 1 

Перечень применений 

Эргономический 

анализ 

Возможность оценки составляющих эргономического 

анализа, такие как проблемы видимости и доступности, а 

также осуществимость операций сборки. Расчет использо-

вания ресурсов. Стремление избежать серьезных дорабо-

ток после тестирования изделий 

Реалистичность 

процессов 

Физическая реализация сборок может быть проверена с 

точки зрения осуществимости 

Инструменты Инструменты и приспособления, необходимые в процессе 

сборки, можно проверить виртуально 

Организация ра-

бочего места 

Можно моделировать процессы сборки и фиксировать 

требования к компоновке рабочего места 

Проверка геомет-

рии 

Геометрию продукта можно проверить на предмет его 

пригодности для сборки на ранних этапах процесса разра-

ботки продукта 

Подготовка пер-

сонала 

Рабочие могут быть обучены новым процессам сборки 

еще до физической реализации новых процессов. Модели-

рование аварийных ситуации с планом решения 

Транспортировка Создание условий подобным транспортному алгоритму в 

целях выявления уязвимых мест и предотвращения ава-

рийных ситуаций 

Виртуальный за-

пуск 

Осуществление виртуального запуска ракеты с целью 

проверки корректного функционирования объекта. 

 

 
Таблица 2 

Классификация тактильных устройств 

Кинестетиче-

ские устрой-

ства 

 

 

 

Стимулируют мышечную активность 

Заземлённый 

 

Стационарные устройства силовой об-

ратной связи с относительно неболь-

шим рабочим пространством. 

 

Неопределенный Мобильные устройства обратной связи 

по усилию (перчатки). 

Тактильные 

устройства 

 

 

Стимулируют поверхность кожи 

Вибрации 

 

Тактильная обратная связь через виб-

рирующие на теле исполнительные ме-

ханизмы. 

Кончики пальцев Физическая или ультразвуковая обрат-

ная связь кончиками пальцев. 

Гибридная 

тактильная 

связь уст-

ройств 

Стимулируют мышечную активность и поверхность кожи 

Физические объекты, которые отслеживаются и передаются в 

виртуальную среду. 
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Тактильные ощущения облегчают взаимодействие пользователя при 

виртуальной сборке, особенно усиливая погружение и ощущение присут-

ствия. Интеграция тактильных элементов может дать существенные пре-

имущества в различных приложениях. Продолжение исследований может 

решить текущие проблемы и предоставить пользователям еще более захва-

тывающий и реалистичный опыт. 

Испытание виртуальной модели уменьшает затраты на проверку в ре-

альном времени, также сокращая время на процессы обработки, улучшая 

показатели производства. 
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РАЗРАБОТКА УНИВЕРСАЛЬНОЙ МОДЕЛИ АТМОСФЕРЫ 

ДЛЯ ПРАКТИЧЕСКОГО ПРИМЕНЕНИЯ 

 

А.П. Пьянков, А.В. Серебряков 

Научный руководитель: Р.А. Пешков, к.т.н. 
 

В статье представлены результаты по разработке универсальной 

математической модели атмосферы планеты, позволяющей опреде-

лять характеристики среды по высоте, необходимые для расчёта вхо-

да спускаемых аппаратов в плотные слои различных небесных тел. 

Для этого решен ряд задач, отражающих зависимости давления от 

высоты, зависимости плотности от высоты. Также полученная мо-

дель сравнивалась с существующими моделями атмосфер Венеры и 

Марса. Определены требования к модели и границы её применения. 

Ключевые слова: спускаемый аппарат, атмосфера, математи-

ческая модель. 

 

Для того, чтобы проводить расчёт входа спускаемых аппаратов в атмо-
сферу какой-либо планеты, необходимо задаться параметрами атмосферы 
планеты, на которую происходит посадка. Зачастую, определение таких 
параметров – достаточно трудоёмкий процесс, учитывающий географию, 
время суток и множество других параметров рассчитываемой атмосферы. 
Таким образом, основной целью ставится разработка универсальной мате-
матической модели атмосферы (УММА) планет. 

В то время, как аналогичные модели имеют сложные алгоритмы для 
расчёта параметров атмосферы и требует большие вычислительные мощ-
ности, УММА позволяет получать корректные значения тех же параметров 
для любой планеты, задаваясь одинаковым малым набором входных дан-
ных (радиус планеты, высота атмосферы, атмосферное давление, ускоре-
ние свободного падения). 

Чтобы разработать универсальную модель атмосферы, которую можно 
наложить на разные планеты, необходимо решить следующие задачи: 

‒ вывод зависимости давления от высоты; 
‒ определение формульной зависимости плотности от высоты; 
‒ сравнение полученной модели с существующими конкретными мо-

делями атмосфер; 
‒ определение требований к модели и границ применимости. 
‒ Для полученной модели приняты следующие допущения: 
‒ атмосфера планеты газовая; 
‒ рассматривается идеальный газ; 

‒ изменение совокупности газовых свойств происходит по линейному 

закону; 
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‒ высота атмосферы равна квадрату приведенной высоты. 

Модель атмосферы представляет из себя распределения давления, 

плотности, ускорения свободного падения по высоте. Таким образом, имея 

на руках модель атмосферы, можно определить значение перечисленных 

выше параметров в любой точке высоты. 

Ускорение свободного падения по высоте распределяется классическим 

образом: 

 

 
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R h
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

 (1) 

где 
0g  – ускорение свободного падения на поверхности планеты, м/с

2
;  

ПR  – радиус планеты, м; h – высота над поверхностью планеты, м [1, 2]. 

Распределение данного параметра самое простое и не требует дополни-

тельных объяснений. 

Давление атмосферы по высоте распределено по экспоненциальному 

закону и описывается следующим выражением: 
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где μ – молярная масса газа атмосферы, кг/моль; R – газовая постоянная, 

Дж/моль·К; Т – температура газа атмосферы, К [4]. 

Так как модель атмосферы должна быть универсальной, то необходимо 

избавиться от указания таких параметров, описание которых было выше. 

Необходимо заменить их таким параметром 
ph , чтобы выражение для оп-

ределения давления приняло вид: 
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 (3) 

Высота ph  будет заключать в себе изменение свойств газа по высоте 

атмосферы планеты. Этот показатель может быть задан дискретно по всей 

высоте атмосферы, что позволит использовать его с разной степенью точ-

ности. 

Изменение приведенной высоты 
ph  по высоте представляет собой ло-

манный график (рис. 1). 

На высоте равной hр
2
 высота атмосферы планеты hр принимается 0. 

По всей высоте линейно интерполируем значения в диапазоне [hр; 0]. 

Используя данное распределение приведенной высоты по формуле 

(3), определяются значения давлений по высоте. 

Плотность атмосферы планеты определяется: 

  (4) .
p

RT


 
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Для любой планеты определение характеристик правой части уравне-

ния (4) является сложной задачей из-за множества неизвестных исходных 

данных. В связи с этим, применяя замену (3), мы получаем: 

  (5) 

  (6) 

  (7) 

  (8) 

 
Рис. 1. Зависимость приведенной высоты от высоты над поверхностью 

 

Тогда (4) примет следующий вид: 

 .
р

p

h g
        (9) 

Таким образом, теперь для каждой высоты можно получить значение 

плотности атмосферы. 

УММА реализована на Python 3.0. Использование данного языка про-

граммирования обосновано наличием полезных библиотек, простотой об-

работки данных и читаемостью синтаксиса [6]. 

Получены следующие графики моделей атмосферы Венеры (рис. 2) и 

Марса (рис. 3). 
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Рис. 2. Графики распределения параметров атмосферы Венеры по высоте 

 

Рис. 3. Графики распределения параметров атмосферы Марса по высоте 
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Для верификации модели универсальной атмосферы, необходимо срав-

нить значения с уже имеющимися моделям для конкретных планет. 

В качестве эталонной модели в первом случае будет использована мо-

дель атмосферы Венеры VIRA30. Были вручную выписаны значения дав-

ления и плотности для конкретных высот в текстовый документ, и в даль-

нейшем в коде программы прочитаны и выведены наряду с соответствую-

щими параметрами универсальной модели [1]. Как видно из сравнения с 

Венерой (рис. 4), результаты довольно близки, расхождения малозаметные, 

сходимость сохраняется. 

. 

Рис. 4. Сравнение моделей (случай Венера) 

 

В качестве эталонной модели во втором случае будет использована мо-

дель атмосферы Марса от NASA. По приведенным формулам были посчи-

таны значения давления и плотности, импортированы в код программы, 

наложены на соответствующие значения универсальной модели [5]. В слу-

чае с Марсом (рис. 5) значения имеют более сильное расхождение. 

Таким образом, имеется некоторое расхождение с эталонными моделя-

ми, однако значения погрешностей невелики. В относительных единицах 

наибольшие различия, в случае с Марсом, протекают наряду с очень ма-

лыми числами, которые в условиях натурного эксперимента измерить с 

достаточной точностью сложно. Однако, в виду того, что значения близки 

численно, а тенденция сохраняется, можно сделать вывод, что модель даёт 

корректные данные, а расхождения не сильно повлияют на конечные ре-

зультаты расчёта траектории спускаемого аппарата. 
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Рис. 5. Сравнение моделей (случай Марс) 

 

В ходе проводимого анализа была разработана универсальная матема-
тическая модель атмосферы планеты, позволяющая определять характери-
стики и параметры среды небесных тел по высоте и предназначенная для 
расчетов входа спускаемых аппаратов в плотные слои. 

Расхождения могут быть обоснованы разными причинами. Например, 
представленные модели VIRA30 и NASA не указывают для какого време-
ни суток были получены параметры атмосферы. 
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ПРИМЕНЕНИЕ ТЕХНИЧЕСКОГО ЗРЕНИЯ ПРИ ПРОИЗВОДСТВЕ 

И ПРОЕКТИРОВАНИИ ИЗДЕЛИЙ РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ 

ТЕХНИКИ 

 

М.Е. Малых, Д.А. Эйсфельд, С.В. Красноперов, Н.С. Арчибасов 

 
В статье рассматривается использование технического зрения 

для решения задач посадки возвращаемой ступени ракеты-

носителя, выявления дефектов сварных швов и измерения разме-

ров заготовок и готовой продукции в процессе производства изде-

лий ракетно-космической техники. Проведен эксперимент по кор-

ректировке и доработке кода, который может быть использован 

при посадке возвращаемой ступени, кода, определяющего размеры 

изделия, а также кода по определению дефекта сварного шва. 

Ключевые слова: техническое зрение, производство, ракет-

но-космическая техника, посадка возвращаемой ступени, де-

фект сварного шва. 

 

Использование системы технического зрения (СТЗ) в проектировании и 

изготовлении ракетно-космической техники (РКТ) становится всё более 

актуальным, поскольку она позволяет автоматизировать процессы контро-

ля качества и измерения размеров деталей и изделий. Обеспечение точно-

сти и качества измерений позволяет гарантировать надежность и безопас-

ность эксплуатации готовых изделий [1]. К тому же, СТЗ являются важным 

элементом в создании автоматических систем контроля движения, особен-

но в условиях ограниченного объема предварительных данных, когда тре-

буется анализ внешнего окружения в режиме реального времени для вы-

полнения задач управления [2]. 

СТЗ – это область науки и техники, связанная с разработкой и приме-

нением систем, способных анализировать изображения, полученные с по-

мощью различных типов сенсоров, и извлекать из них полезную информа-

цию [3]. В контексте навигации это означает, что система может опреде-

лить свое местоположение, идентифицировать препятствия и принимать 

решения о движении на основе данных, полученных от камер или других 

сенсоров [4]. В отношении выявления дефектов сварных швов и определе-

нии размеров, СТЗ позволяет автоматизировать процесс контроля качества 

и повысить его точность и эффективность. 

СТЗ состоит из множества элементов [5]: датчик синхронизации, под-

светка – источник света, камера, оптика, светофильтры, специальные кабе-

ли, сетевые карты или платы видеозахвата, компьютер, программное обес-
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печение, оборудование ввода-вывода, монитор или сетевые интерфейсы 

для контроля за работоспособность комплекса и выбора режима работы. 

В последние годы в РКТ существует тенденция возврата первой ступе-

ни РН для последующего использования [6]. Следовательно, на такой сту-

пени должна существовать система, способная в реальном времени распо-

знать положение объекта относительно точки возврата. Одной из вспомо-

гательных систем для решения подобной задачи может являться СТЗ, а 

именно ее вспомогательная функция – определение расстояния до объекта.  

К факторам, негативно влияющим на функционирование аппаратуры 

СТЗ при посадке РН, можно отнести следующие [6,7]: высокие температу-

ры, вибрации и перегрузки, загрязнение оптики, помехи от двигателя, че-

ловеческий фактор, плохая видимость, связанная с погодными условиями. 

В работе будет рассмотрена идеальная ситуация, потому как каждое из 

негативных условий налагает на себя дополнительные программные реше-

ния. Целью исследования является доработка алгоритма по определению 

места посадки возвращаемой ступени РН. 

В рамках проведения эксперимента, чтобы определять расстояние до 

поверхности Земли, были использованы маркеры Aruco, которые предпо-

лагается размещать на площадке приземления или рядом с ней. Камера 

должна определять расстояние до этих маркеров. С помощью них система 

будет понимать расстояние от посадочной части ступени РН до площадки 

на Земле. 

Определение расстояния при посадке происходит при помощи про-

граммного кода, написанного на языке программирования Python, в среде 

программирования Pycharm.  

Исследование проводилось с использованием web-камеры, откалибро-

ванной по снимкам шахматной доски для увеличения точности определе-

ния расстояния до маркеров. Запуская программный код, получаем резуль-

тат, в котором, направляя web-камеру на маркер, наблюдаем как на экран 

выводится расстояние от камеры до маркера в миллиметрах (рис. 1). 

Вторая часть эксперимента заключается в определении расстояния от 

площадки для посадки до возвращаемой ступени. В эксперименте поса-

дочную площадку имитирует пол, с расположенными на нем маркерами, а 

возвращаемую ступень сама камера. Маркеры расположены на поверхно-

сти пола. Камера находится на определенном расстоянии от пола и уже от-

калибрована. Эксперимент показал, что на разном расстоянии камеры от 

маркеров, получаются разные погрешности измерений, связанные, скорее 

всего с тем, что оптика экспериментальной камеры не предназначена для 

данной задачи, однако такие эксперименты позволяют провести простые 

измерения и понять, работает ли код программы для последующего изуче-

ния темы. 
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Рис. 1. Результат измерения  

расстояния 

Еще одним перспективным на-

правлением использования СТЗ явля-

ется измерение геометрических разме-

ров заготовок и готовых изделий в 

процессе изготовления РКТ. Исполь-

зование СТЗ на этапе проведения тех-

нологического контроля позволяет 

решать ряд задач, таких как: контроль 

качества изделий на различных этапах 

производства, определение соответст-

вия изделий требованиям технических  

условий и стандартов, оптимизация процессов производства и снижение 

затрат на контроль качества, автоматизация процессов измерения размеров 

и сокращение времени на проведение контрольных операций [8]. 

Для решения этих задач используются различные методы и алгоритмы 

обработки изображений, такие как: определение границ объекта на изо-

бражении, распознавание и классификация объектов по их форме и разме-

рам, применение алгоритмов СТЗ для определения геометрических пара-

метров объектов [9]. Целью второго исследования является разработка ал-

горитма, позволяющего определять размеры. 

В рамках исследования был написан код на языке программирования 

Python, в среде программирования Pycharm, позволяющий определить кон-

тур заготовки. Чтобы проверить его работоспособность, были загружены 

две фотографии гайки (рис. 2). 

Следующим шагом был перевод фото в оттенки серого, определение 

пороговые значения методом «cv.threshold» для обнаружения контура. По 

краю внешнего контура выводится зеленая рамка (рис. 3). Далее при по-

мощи команды «print ("ширина", w)», выводится на экран значение шири-

ны, а при помощи команды «print ("высота", h)» высота рамки.  

 

  

Рис. 2. Исходное фото Рис. 3. Снимок гайки со значением 

площади пикселей 

В результате выявлено, что важно положение объекта относительно 

камеры, которая производит измерения. Этот параметр необходимо учи-

тывать при проектировании всей СТЗ. 



66 

Важнейшим этапом в производстве изделий РКТ является изготовление 

сварных конструкций, от качества которых зависит надежность и безопас-

ность эксплуатации космических аппаратов. Дефекты сварных швов могут 

привести к серьезным последствиям, включая разрушение конструкции и 

даже человеческие жертвы. Поэтому крайне важно применять эффектив-

ные методы контроля качества, такие как СТЗ, для своевременного выяв-

ления и устранения возникающих дефектов [10]. 

Сварной шов обладает целостностью структуры. Чтобы его создать, 

нужно наличие взаимодействия между молекулами в сопрягаемых элемен-

тах, что приводит к образованию атомной связи в пограничном слое. 

Дефект сварного шва – это любое отклонение от требуемых стандартов 

и технических условий, которое может повлиять на прочность, герметич-

ность или внешний вид сварного соединения. Дефекты сварных швов в из-

делиях РКТ недопустимы. 

В задачу специалиста, производящего сварное соединение, входит ис-

ключение следующих дефектов [11]: геометрические отклонения профиля 

шва, неравномерность сечения, непроваренные участки, сколы, свищи, по-

ры, пустоты, трещины, неоднородность 

структуры шва, нарушение сплошности 

(рис. 4). 

 
 

 

Рис. 4. Фото сварного шва с дефектом 

Важно отметить, что определение дефектов сварного шва с помощью 

СТЗ требует значительных вычислительных ресурсов и может быть доро-

гостоящим. Однако, этот метод может быть очень эффективным, особенно 

в случаях, когда требуется высокая точность и скорость обнаружения де-

фектов. 

Целью исследования является проверить работоспособность алгоритма, 

позволяющего определять дефекты сварных швов при изготовлении дета-

лей.Самым подходящим методом для определения дефектов сварных швов 

является обнаружение контуров в OpenCV. 

Контуры можно объяснить просто как кривую, соединяющую все не-

прерывные точки (вдоль границы), имеющие одинаковый цвет или интен-

сивность. Контуры полезны для анализа формы, обнаружения объектов и 

распознавания. OpenCV позволяет легко находить и рисовать контуры на 

изображениях. В качестве языка программирования был выбран Python и 

среда программирования Pycharm. 

Код позволяет перевести картинку или кадр на видео в оттенки серого, 

для того чтобы выровнять значения пикселей и сделать их различимыми 
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для распознавания. Так же код определит края на снимке и очертит эти 

края контурами, что позволит при помощи контуров определить их равно-

мерность, ровность. 

В эксперименте использована web-камера, подключенная к usb-порту 

компьютера. В режиме реального времени web-камера начинает распозна-

вать объект (картинку), тем самым определяя контуры, из которых состоит 

шов. В результате получаем отдельное окно, в котором вся картинка за-

крашивается в черный цвет, и остаются только контуры сварного шва. На 

Рис. 5 представлен результат обработки фотографии кодом.  

При помощи визуального осмотра у сварного шва наблюдается наруж-

ный контур, который расположен неравномерно. Это говорит о том, что 

присутствует дефект неравномерности сечения, а также два контура посе-

редине, которые указывают на трещину, что говорит о дефекте сварного 

соединения. 
 

 

Рис. 5. Результат обработки 

СТЗ играет важную роль в РКТ, обеспечивая контроль качества и изме-

рение параметров деталей и сборок при изготовлении и проведении техно-

логического контроля. Его использование при посадке возвращаемых сту-

пеней РН, контроле сварных швов и измерении размеров заготовок и гото-

вой продукции позволяет автоматизировать процессы, повысить точность 

и эффективность работы, а также снизить риск возникновения аварийных 

ситуаций. 
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Проведен обзор существующих форм спускаемых аппаратов, 

применяемых средств для ввода парашютной системы, определе-

ны массово-габаритные характеристики спускаемого аппарата 

класса «несущий корпус», разработана компоновка спускаемого 
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аппарата, описано устройство мортиры и обозначены направле-

ния по формированию математической модели, описывающей 

процессы при срабатывании данного типа ввода парашютной 

системы. 

Ключевые слова: парашютная система, средства ввода, 

мортирный ввод, спускаемый аппарат 

 

Юрий Алексеевич Гагарин стал первым человеком, совершившим ор-

битальный полет вокруг Земли. Его приземление производилось катапуль-

тированием из спускаемого аппарата (СА) и последующим спуском на па-

рашюте. Дальнейшее увеличение численности экипажа привело к отказу 

от такого приземления и на СА была добавлена парашютная система (ПС), 

обеспечивающая приземление с допустимыми скоростями, а также амор-

тизирующие кресла космонавтов, позволяющие гасить удар о грунт, и дви-

гатели мягкой посадки, которые еще больше снижают скорость СА у по-

верхности. ПС может располагаться различными способами в СА, иметь 

разное количество крышек и средства ввода. Разработка ПС и средств ее 

ввода является одной из основополагающих задач в решении вопросов по 

обеспечению безопасности приземления.  

Тип спуска СА определяется его формой, от которой зависит аэродина-

мическое качество аппарата. В зависимости от аэродинамического качест-

ва различают: баллистический, «скользящий» и планирующий спуски. 

Баллистическим спуском обладают аппараты сферической формы, такие 

как «Восток», «Восход» и «Меркурий». При такой форме аэродинамиче-

ское качество аппарата равно нулю. «Скользящий» спуск характерен для 

аппаратов с малым аэродинамическим качеством 0,2…0,5. Аппараты с та-

ким спуском обладают сегментальной формой (СА «Джемини», «Апол-

лон» [1], «Союз» [2], «Шэньчжоу»). Планирующий спуск присущ аппара-

там со средним (0,8…3) и с большим (3…5) аэродинамическим качеством. 

Аппараты со средним качеством обладают формой «несущий корпус»  

(СА «Клипер»), для достижения большего качества применяют крылатые 

формы (СА «Space Shuttle»).    

По результатам анализа, в качестве схемы для разрабатываемого СА 

выбран класс «несущий корпус», так как он имеет следующие преимуще-

ства [3]: 

‒ возможность использования во всех диапазонах скоростей входа в 

атмосферу;  

‒ возможность увеличения коридора входа за счет увеличения боковой 

дальности;  

‒ возможность обеспечения спуска с меньшими перегрузками и тепло-

выми потоками; 

‒ возможность отказа от балансировочного груза; 

‒ способность использования в беспилотном варианте; 
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‒ более комфортный спуск с орбиты за счет увеличения внутреннего 

объема и уменьшения перегрузок;  

‒ возможность установки аварийного спасения. 

В результате определения массовых и объемных характеристик по ме-

тодике, представленной в статье [5], получено, что СА класса «несущий 

корпус» на 6 человек и массой полезного груза 1,5 т будет обладать массой 

7,5 т и объемом 29,5 м
3
. Во время определения объемных характеристик 

также закладывался увеличенный, по сравнению с космическим кораблём 

(КК) «Союз» свободный объем для экипажа (1,5 м
3
 на человека), который 

повышает комфорт кабины экипажа. 

Удлинение СА (отношение общей длины СА к максимальному попе-

речному габаритному размеру) класса «несущий корпус» принято задавать 

в диапазоне от 1,5 до 3, в зависимости от реализуемого аэродинамического 

качества. Таким образом, получены габариты разрабатываемого СА: длина 

5,815 м, максимальный поперечный габаритный размер 3 м (рис. 1), удли-

нение равно 1,94. 

 
Рис. 1. Компоновка и размеры СА: 1) двигатели ориентации и причаливания; 

2) парашютный контейнер; 3) теплозащитное покрытие; 4) корпус СА;  

5) полезная нагрузка, приборы; 6) кресла экипажа; 7) иллюминаторы;  

8) пульт управления; 9) люк – лаз 

 

Размещение парашютного контейнера (ПК) аналогично расположению 

в КК «Клипер» [6]. Кресла экипажа расположены спиной к направлению 

движения и под углом в 70º к оси КК, такое расположение обеспечивает 

лучшую переносимость космонавтами перегрузок.  

Ввод ПС может производиться различными способами. Например, на 

СА «Союз» и «Шэньчжоу», обладающих формой «фара», для ввода ПС 

применяются пороховые коллекторы. У этих СА крышки ПК расположены 

на боковой поверхности. Также пороховые коллекторы, но уже совместно 

с пружинными толкателями, применяются на СА «Орел». На таких СА, как 

«Аполлон», «Орион» и «Гаганьян» используются мортиры, причем на 

«Аполлоне» и «Орионе» применяется по 2 мортиры, а на «Гаганьяне» – 3. 
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На «Crew Dragon» также применяется мортирный ввод, совмещенный с 

пружинными толкателями. Вышеупомянутые СА обладают сегментально-

конической формой, но с расположением крышек ПК в разных местах: на 

«Аполлоне», «Орионе» и «Гаганьяне» крышки расположены в верхней 

части СА, а на «Орле» и «Crew Dragon» – на боковой поверхности.  

Ввод вытяжного или тормозного парашюта должен обеспечивать рас-

крытие парашюта из вращающегося или кувыркающегося СА или через 

спутный след. Таким требованиям отвечает мортирный ввод.  

Таким образом, на основе анализа средств ввода различных СА, а также 

учитывая расположение крышки ПК и массу СА, в качестве способа ввода 

ПС выбран ввод с помощью мортиры, так как она позволяет придать па-

рашюту скорость, достаточную для обеспечения раскрытия ПС [7], удале-

ния парашютного узла из зоны действия вращающегося или кувыркающе-

гося СА и создания благоприятного воздушного потока позади транспорт-

ного средства [8]. Недостатками ее применения являются большая сила ре-

акции мортиры и относительно большой корпус. Устройство мортиры 

представлено на рис. 2. 

 
Рис. 2. Устройство мортиры: 1) воспламенитель; 2 корпус пиропатрона;  

3) заряд пиропатрона; 4) казенная часть; 5) основание корпуса; 

6) разрушающаяся диафрагма; 7) теплозащитный щит; 8) поддон;  

9) прокладка; 10) корпус мортиры; 11) срезной штифт; 12) заглушка 

 

Энергия для приведения в действие мортиры поступает от заряда, кото-

рый обычно содержится в сменном пиропатроне. Последовательный про-

цесс работы мортиры представлен на рис. 3. При воспламенении образует-

ся горячий газ, и во внутреннем объеме повышается давление, как показа-

но на рис. 3, а. Газ, находящийся в закрытом объеме казенной части, вы-

пускается через разрушающуюся диафрагму в объем корпуса мортиры за 

поддон до тех пор, пока сила давления газа, действующая на него, не со-

жмет парашютную укладку и не срежет штифты, как показано на рис. 3, б. 
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На рис. 3, в укладка ускоряется по корпусу и придает желаемую скорость, 

как показано на рис. 3, г. 

 
Рис. 3. Процесс работы мортиры: а) внутренний объем под давлением; 

б) срез штифтов; в) ускорение укладки парашюта; 

г) выход парашютной укладки из корпуса 

 

Для проектирования мортиры необходимо оперировать математической 

моделью. Однако на данный момент отсутствует единая математическая 

модель, описывающая мортирный ввод. В различных источниках приведе-

ны отдельные части математической модели. Например, в книге [7] описа-

но устройство мортиры «Аполлона», в статье [8] описана структура мор-

тиры, циклограмма ее работы, а также приведены формулы для определе-

ния минимальной скорости выбрасывания парашюта, некоторые характе-

ристики различных типов мортир. В статье [9] описаны результаты тести-

рования мортиры для СА «Орион». В книге [10] описано также устройство 

мортиры, график зависимости веса мортиры от веса выбрасываемого па-

рашюта, формулы для определения придаваемой скорости, импульса, а 

также веса мортиры.  

Таким образом, в статье, предложена компоновка СА класса «несущий 

корпус», для которого, в качестве способа ввода ПС, выбрана мортира и, 

на основе анализа литературы, предложено дальнейшее направление ис-

следований, связанное с формированием математической модели, описы-

вающей выбранный процесс ввода. 
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ОПЫТ ИСПОЛЬЗОВАНИЯ МЕТОДИК МАСШТАБИРОВАНИЯ 
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Р.А. Пешков, К.И. Хажиахметов, Н.С. Корчак, Р.Н. Нургалин 
 

В статье представлены результаты по поиску и анализу мето-

дик масштабирования, определены основные направления по 

созданию методики масштабирования двигательных установок на 

основе законов и правил геометрического подобия, а также пара-

метров газодинамических и акустических процессов. 

Ключевые слова: двигательная установка, камера сгорания, 

масштабирование, проектирование, жидкостный ракетный дви-

гатель. 

 

В настоящее время проработанной методики масштабирования камер 

сгорания (КС) для жидкостных ракетных двигателей (ЖРД) как на основе 

аналитических зависимостей, так и на основе экспериментальных данных 

не существует, хотя первые работы по исследованию возможности приме-

нения масштабируемых моделей ракетных двигателей были проведены бо-

лее 50 лет назад, а основополагающие статьи Дамкёлера опубликованы 

почти 70 лет назад [1]. Тем не менее, масштабирование по-прежнему оста-

ется мощным потенциальным инструментом для разработки новых КС для 

ЖРД, особенно в современную эпоху, когда финансирование разработки 

ракетных двигателей значительно сокращено. 

Целью масштабирования является обеспечение возможности разработ-

ки новых КС на основе опытных данных, полученных на старых КС. Как 

правило, это связано с увеличением тяговых характеристик, которые уве-

личивались за счёт увеличения КС и массового расхода, а не давления. 

Наиболее часто идентичные устройства для впрыска компонентов топлива 

размещаются в КС большего размера. Применение методик масштабиро-

вания имеет ряд преимуществ: 

– позволяет на ранних этапах проектирования сформировать рекомен-

дации для разработки полноразмерных объектов; 

– обеспечивает возможность проведения проверки ключевых требова-

ний, оценки запасов с целью увеличения надежности разрабатываемого 

изделия; 
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– экономия затрат на производство оборудования для испытаний, так 

как оно будет меньше по размерам и обеспечивать меньшие значения па-

раметров, например, скорости потока (потребляет меньше топлива, необ-

ходимо меньшее количество персонала для проведения испытаний). Одна-

ко, некоторые методы масштабирования могут привести к тому, что по-

требуется более высокое давление, следовательно, увеличатся затраты. 

К сожалению, несмотря на большое количество преимуществ, сохране-

ние полного подобия процессов для различных КС сталкивается с рядом 

противоречивых требований, что приводит к появлению отдельных кон-

цепций, основанных на разделении масштабирования задач по определе-

нию газодинамических параметров, параметров теплообмена и горения.  

В 1950-1960-е года разработка двигателей велась в сжатые сроки, но с 

достаточно большим финансированием, что способствовало проведению 

испытаний сразу с полноразмерными устройствами в полномасштабных 

условиях эксплуатации. Несмотря на большие затраты удалось в короткие 

сроки разработать КС ракетных двигателей с необходимыми характери-

стиками. В дальнейшем исследования методов масштабирования широко 

не проводились так как был достигнут высокий коэффициент полезного 

действия (КПД), нестабильность процессов горения сохранялась незави-

симо от задаваемых параметров, активно происходило внедрение компью-

терного анализа процессов.  

Сегодня разработка ЖРД происходит в эпоху значительного сокраще-

ния бюджетов, что в совокупности с разработкой новых концепций, мо-

дернизацией предыдущих конструкций вновь приводит к необходимости 

создания методологии масштабирования, так как до сих пор, несмотря на 

прошедшие 60 лет, нет возможности разрабатывать большие камеры сго-

рания ЖРД непосредственно на основе информации о малых КС. Созда-

нию методологии масштабирования в настоящее время способствует 

большой накопленный объём информации по испытаниям ракетных двига-

телей, которую можно рассматривать в качестве базы данных для получе-

ния определенных соотношений, создания эмпирической корреляции, на 

подобии корреляции Хьюитта, которая будет представлена ниже. Накоп-

ление большого количества данных, полученных с высокой точностью, 

возможно и путём использования CFD пакетов. Масштабированию уст-

ройств КС для ЖРД первоначально уделялось серьезное внимание, начи-

ная с 1950-х годов [2, 3], более современная оценка методик масштабиро-

вания проведена в 1990-х годах [4] и в 2000-х [5]. 

В современной практике используются два метода масштабирования 

полноразмерных КС с использованием малогабаритного оборудования. 

В первом методе просто используется точно такая же геометрия фор-

сунки как в малогабаритной КС, так и в полноразмерной, как показано на 

рис. 1б. Таким образом, характеристики энерговыделения (обычно вызван-
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ные распылом, испарением, смешением и реакциями при взаимодействии 

компонентов топлива) могут быть сделаны идентичными, в зависимости от 

особенностей геометрии КС. Хотя этот метод имеет преимущества для 

масштабирования ряда характеристик, его использование для масштабиро-

вания устойчивого горения требует осторожности [4]. Во втором методе 

все размеры форсунки изменяются пропорционально масштабам длины 

КС, как показано на рис. 1б. 

  
а)    б) 

Рис. 1. Масштабирование: 

а) с постоянным размером форсунки;  

б) с пропорциональным изменением размеров форсунки 

Вероятно, первое признание важности использования масштабируемых 

объектов в процессе разработки произошло с двигателем М-1, крупнейшим 

двигателем на жидком кислороде/водороде, созданным в Соединенных 

Штатах. Этот двигатель с тягой 6670 кН предназначался для верхних сту-

пеней РН, рассматриваемых в рамках программы «Аполлон» и других 

миссий, но его разработка в дальнейшем была прекращена [1]. M-1 пред-

ставляет собой интересный пример из-за огромной разницы в размерах 

полномасштабного и масштабного образца. Полноразмерная форсуночная 

головка М-1 и малогабаритный вариант в сравнении представлены на 

рис. 2 [1]. Размер форсуночной головки масштабного объекта приближает-

ся к одному из полномасштабных элементов форсуночной головки между 

антипульсационными перегородками, и это соотношение имеет значение 

для масштабирования стабильности горения. 

 

Рис. 2. Сравнение размеров полномасштабной КС М-1 с масштабной  

для проведения испытаний 
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Хотя КС была необычно большой (диаметр 106,7 см) и по размеру ана-

логична камере сгорания двигателя F-1, менее напряженный график разра-

ботки позволил применить методологию масштабирования, которая в про-

грамме при разработке двигателя F-1 не применялась [1]. Использование 

малогабаритной аппаратуры обеспечило оптимизацию производительно-

сти и некоторых характеристик стабильности горения. Характеристики 

полномасштабной КС, которые были сопоставлены с подмасштабной КС, 

включали геометрию элементов, расстояние между элементами, длину ка-

меры, степень сжатия и давление в камере [1]. Форсунки использовались 

коаксиальные. 

Двигатель орбитального маневрирования космического корабля 

«Шаттл», первоначально разрабатывался в начале-середине 1970-х годов. 

В этом двигателе с тягой 26,7 кН используются тетраоксид азота и моно-

метилгидразин при массовом соотношении компо-

нентов 1,65 и давлении в камере 0,86 МПа при 

диаметре камеры 20,6 см [1]. Общий вид двигате-

ля, камеры и форсуночной головки различных раз-

меров показана на рис. 3. 

 
 

 
 

 

 

Рис. 3. Сравнение полномасштабной и масштабной 

моделей КС двигателей орбитального маневрирования 

Спейс Шаттла 

 

Критические элементы и элементы впрыска форсуночной головки были 

изготовлены с помощью пластинчатой технологии – производственного 

процесса, при котором тонкие металлические листы с желаемыми характе-

ристиками соединяются в монолитную структуру [6]. В программе разра-

ботки широко использовались масштабированное оборудование. Мас-

штабные модели включали КС диаметром 6,9 см с тягой в 2,7 кН и КС 

диаметром 8,9 см с тягой в 4,4 кН [4, 7]. Оба использовали L' равное 12,7 

см. Сравнение размеров масштабной и полномасштабной модели показано 

на рис. 4. Хотя модели предназначались для оценки стабильности горения 

далее рассмотрена сравнение характеристик производительности. 

Внедрение новых технологий в производство изделий ракетно-

космической техники диктует необходимость решение новых задач, свя-

занных с модификацией и дополнением существующих критериев подо-

бия. Так, например, исследуются вопросы, связанные с выбором «правиль-
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ного» размера шероховатости поверхности на основе технологий SLS-

печати при создании аэродинамических моделей для проведения много-

масштабных аэродинамических экспериментов. Дополнительные критерии 

подобия, по сути, являются аналогами известных критериев подобия, по-

лученных для «классических» уравнений Навье-Стокса, но имеющие мно-

гомасштабный характер, начиная от масштабов вязкого погранслоя и за-

канчивая макромасштабным течением [8]. 

На протяжение нескольких десятков лет в России активно развивается 

направление по отработке газодинамических и акустических процессов 

старта ракет-носителей с использование эмпирических, полуэмпирических 

и экспериментальных методик по пересчёту модельных данных на натур-

ные условия с учётом масштабирования, выводом критериев подобия про-

цессов и выделением характерных величин [9]. Эксперименты по отработ-

ке газодинамики и акустики старта проводятся на маломасштабной базе 

ЦНИИмаш (с тягами газогенераторов до 2 тс) и крупномасштабной базе 

НИЦ РКП (с тягой до 50 тс). Для пересчета модельных акустических на-

грузок на натурные условия была разработана эмпирическая методика «пя-

ти организаций». Методы и результаты ранее проведенных исследований 

можно найти, например, в работах [10, 11]. 

Разработка полномасштабных ЖРД ракет-носителей (РН), особенно для 

первых ступеней, по-прежнему остается дорогостоящим и трудоемким 

процессом, поскольку большая часть опытно-конструкторских испытаний 

проводится с использованием полноразмерного оборудования. Но, несмот-

ря на это, существовал ряд проектов по применению масштабных моделей 

при создании камер сгорания ЖРД. Основные проблемы при масштабиро-

вании возникают с воспроизведением полного подобия аэротермохимми-

ческих процессов. В настоящее время в связи с активным развитием СFD 

пакетов [13] планируется проведение большого количества «численных 

экспериментов» в MSFC NASA с целью дальнейшего развития методоло-

гии масштабирования. При этом в приведенном анализе основные проти-

воречия возникают при решении вопросов масштабирования параметров, 

характеризующих процессы горения в камере. Что касается параметров 

геометрического подобия и подобия газодинамических процессов, то су-

ществующие подходы позволяют с учётом ряда допущений, получать ре-

зультаты на масштабной модели для оценки параметров на крупномас-

штабном образце. Таким образом, при разработке методики масштабиро-

вания двигательных установок возможно использование критериев гео-

метрического подобия для связи размеров с целью формирования геомет-

рической расчётной модели и газодинамического и акустического подобия 

с целью формирования исходных данных для численного моделирования 

процессов в двигательной установке без учета процессов смесеообразова-

ния и горения в камере. 
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УДК 621.45.05 

 

ПРИМЕНЕНИЕ ЖИДКОСТНОГО ГАЗОГЕНЕРАТОРА В СИСТЕМЕ 

ГАЗОПРИВОДА ЖИДКОСТНОГО РАКЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ 

 

Я.Е. Шипков, А.А. Ширяев, К.И. Хажиахметов 

 
В работе рассмотрен способ управления вектором тяги ка-

чающейся камеры ЖРД с помощью газопривода. Рассмотрен ва-

риант использования жидкостного газогенератора, оценены ос-

новные преимущества и недостатки предложенного решения. 

Ключевые слова: жидкостный ракетный двигатель, тяга, га-

зопривод, пневмногидравлическая система, газогенератор. 

 

Введение 

В настоящее время актуальным вопросом является обеспечение надёж-

ного и точного управления вектором тяги жидкостного ракетного двигате-

ля (ЖРД). С развитием технологий и появлением новых возможностей, 

данный вопрос становится всё более актуальным. При этом многие спосо-

бы управления имеют свои недостатки в плане совмещения с силовой ус-

тановкой ракеты-носителя (РН) [1]. Также одной из проблем является вы-

бор параметров рабочего тела для управления привода. 

Для решения этой проблемы проведем анализ одной из возможных 

схем, а именно с использованием в системе жидкостного газогенератора 

(ЖГГ) для снабжения рабочим телом газопривода. 

Пневмогидравлическая система двигательной установки, выбор 

параметров 

Проектируемый газопривод устанавливается на двигательную установку 

(ДУ), пневогидравлическая система (ПГС) которой представлена на рис. 1. 

Параметры, необходимые для проведения предварительного расчета га-

зопривода, указаны в табл. 1. 
Таблица 1 

Исходные данные 

Параметр Значение 

Давление в камере сгорания Р, МПа 1 

Коэффициент трения, µ 0,15 

Момент силы  , м  0,514 

Диаметр цилиндра  , м 0,1 
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Рис. 1. ПГС с ЖГГ 

 

Проектируемый газопривод изображён на схеме справа от основной 

камеры К1 и обозначен индексом «П». Рабочее тело для привода формиру-

ется в газогенераторе, обозначенном «ГГ1». 

Применение ЖГГ 

ЖГГ представляет собой камеру, по своей конструкции и принципу ра-

боты похожую на камеру жидкостного ракетного двигателя. Их использу-

ют для привода турбонасосного агрегата (ТНА), наддува баков, привода 

сопел реактивной системы управления (РСУ), работа в составе ЖРД малой 

тяги (ЖРДМТ).  

ЖГГ классифицируется на три группы в зависимости от рода исполь-

зуемого топлива: однокомпонентные, двухкомпонентные, трёхкомпонент-

ные [2].  

Однокомпонентные ЖГГ работают с использованием катализаторов. 

Принцип действия основан на способности некоторых химически неустой-

чивых веществ под воздействием внешних сил или катализаторов разла-
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гаться с выделением тепла и образования газообразных продуктов разло-

жения. Такие ЖГГ имеют ряд преимуществ, но и ряд недостатков. К пре-

имуществам относится простая схема конструкции, а также отсутствие не-

обходимости регулировать температуру. Недостатками данных ЖГГ явля-

ется то, что многие основные компоненты, на которых работает камера 

ЖРД, не способны к разложению. То есть использование основных компо-

нентов в качестве рабочего тела для ЖГГ невозможно. Не всегда продукты 

разложения, одного из пригодных компонентов, отвечают требованиям по 

температуре и составу, предъявляемых к генераторному газу. Однокомпо-

нентные ЖГГ сложно запустить, а для их стабильной работы требуется 

обеспечивать большой объем камеры, вследствие чего его габариты и мас-

са увеличиваются. 

К положительным свойствам двухкомпонентных ЖГГ относится то, 

что они могут работать на тех же компонентах, что и основной двигатель. 

Из-за этого упрощается его эксплуатация. Можно получить газ различной 

температуры за счёт изменения коэффициента избытка окислителя. Двух-

компонентные ЖГГ делятся на восстановительные и окислительные. Вы-

бор конкретной схемы с точки зрения коэффициента избытка окислителя 

зависит от условий эксплуатации ЖГГ. Так, например, для бака окислите-

ля применяются окислительные ЖГГ, а для бака горючего – восстанови-

тельные. У таких ГГ тоже есть свои недостатки. К ним относится усложне-

ние схемы и конструкции самого ГГ и системы регулирования подачи 

компонентов. Для выдержки постоянной необходимой температуры газо-

генераторного газа, необходимо выдерживать соотношение компонентов. 

Рабочим телом для трёхкомпонентных ЖГГ служат окислитель, горю-

чее, и вода (или ее раствор), являющаяся балластировочным компонентом. 

Балластировочный компонент используется для снижения температуры 

горения. Использование в составе современных ЖРД трёхкомпонентных 

ГГ весьма ограничено ввиду сложности конструкции и необходимости 

расположения на борту РН балластировочного компонента. 

Определение параметров ЖГГ 

На первом этапе определяется сила, необходимая для смещения КС по 

формуле [3]: 

                                         
 

   
                                              (1) 

Зададимся толщиной стенки δ= 0,008 м. В последствии выбор толщины 

стенки необходимо осуществить на основе проектных параметров. Далее 

определяется внутреннее пространство цилиндра: 

                              
Площадь поршня будет равна: 

     
  
 

 
           

Площадь ножки поршня: 
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где    – задается в первом приближении равным 0,035 м. 

Сила, полученная в уравнении (1), не является точным значением. На 

следующем этапе расчёта определяется площадь цилиндра:  

  
    

 
            

После этого определяется необходимое давление: 

   
  
  

          

Зададимся тем, что потери давления в магистрали будут равны 0. На 

основе полученных результатов проведён термодинамический расчет в 

программном комплексе АСТРА.  

Далее определяется удельный объем, необходимый для работы газо-

привода [4]: 

  
       
   

 
        

        
         

Полный объем поступающего газа в цилиндр: 

    
    

 
     

         

 
           

Длиной цилиндра   зададимся равной 0,3 м. 

На Рис. 2 изображена концептуальная схема полученного газопривода с 

указанием габаритов полученной системы. 

 

Рис. 2. Концептуальная схема 

 

Как видно, габариты системы сравнительно небольшие, что приемлемо 

для проектируемой системы. Однако, применение ЖГГ в составе газопри-

вода качания сопряжено с рядом сложностей. Использование газопривода 

требует возможности работы газогенератора в импульсном режиме, однако 

для рассмотренных величин давлений в поршне, объёмов элементов сис-

темы, компонентов рабочего тела это весьма затруднительно. В рассмот-

ренном случае также необходимо обеспечить плавность и точность работы 

системы, так как резкое изменение положения камеры недопустимо. Воз-
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можным вариантом развития работы является применение гидропривода с 

золотником. 

Заключение 

Проведен анализ системы газопривода с использованием ЖГГ. Получе-

ны параметры поршня газопривода и ЖГГ. Исходя из расчетов для откло-

нения штока требуется относительно небольшое давление в системе. Пре-

имущество предложенной схемы заключается в высокой скорости сраба-

тывания, в сравнении с гидроприводами и электроприводами. В дальней-

шем будет рассмотрена схема газопривода в котором ЖГГ будет работать 

не в импульсном, а в постоянном режиме с использованием золотникового 

механизма. Также будут проведен анализ системы с использованием твер-

дотопливного ГГ.  

 
Библиографический список 

1. Целищев Д. В. Современные рулевые приводы ракетных двигателей /  

Д. В. Целищев, Г. С. Пермяков // Решетневские чтения. – 2009. – Т. 1. – С. 128–

129. 

2. Березанская Е.Л., Курпатенков В.Д., Шутов Н.В. Газогенераторы жидкост-

ных ракетных двигателей. Москва – 1982. –56 с. 

3. Жидкостные ракетные двигатели. Основы проектирования: учебник для 

вузов / М.В. Добровольский; под редакцией Д.А. Ягодникова. – М.: МГТУ им. 

Н.Э. Баумана, 2005. – 488 с. 

 

 

 

УДК 533.17+534.2 

 

ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ШУМА СВЕРХЗВУКОВОЙ 

СТРУИ ДЕМОНСТРАТОРА ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКИ 

С ЦЕНТРАЛЬНЫМ ТЕЛОМ 

 

Исправникова О.В. 

Научный руководитель: Р.А. Пешков, к.т.н. 

 
В статье представлены результаты численного исследования 

шума, генерируемого сверхзвуковой струей в двигательной уста-

новке с центральным телом. Моделирование выполнено с ис-

пользованием программного пакета ANSYS Fluent методом Фок-

са Вильямса-Хокингса (Fowcs Williams & Hawkings). Проведен-

ная настройка параметров расчетной сетки позволила добиться 

сеточно-независимого решения.  

 Ключевые слова: сверхзвуковая струя, шум, турбулентность, 

аэроакустика, двигательная установка 
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Аэроакустика, исследующая генерацию звука воздушными потоками, 

является сложной и актуальной областью науки. Взаимосвязь акустических 

волн и характеристик потока требует комплексного подхода к ее изучению. 

Особенно важна прикладная аэроакустика для снижения шума в авиации, 

автомобилестроении и других отраслях, стремящихся к повышению ком-

форта и снижению негативного воздействия на окружающую среду.  

Сложность аэроакустических исследований обусловлена рядом факто-

ров: 

– различия в масштабах. Акустические пульсации, как правило, на не-

сколько порядков меньше, чем характерные параметры потока (скорость, 

давление, температура);  

– cложность механизмов генерации звука. Звуковые волны могут воз-

никать в результате различных физических процессов, таких как турбу-

лентность, взаимодействие потока с твердыми телами, образование вих-

рей; 

– необходимость высокой точности численных методов для адекватно-

го моделирования акустических полей. 

Несмотря на значительный прогресс в вычислительной газовой динами-

ке, моделирование в аэроакустике сталкивается с трудностями, связанными 

с многомасштабностью процессов, нелинейным взаимодействием акустиче-

ских волн и течения, а также высокой требуемой точностью расчетов. Это 

ограничивает широкое практическое применение существующих моделей и 

методов. В связи с этим, разработка специализированных математических 

моделей и численных методик, ориентированных на решение задач при-

кладной аэроакустики, приобретает особую актуальность [1]. 

В качестве объекта исследования выбран многосопловой демонстратор 

установки с центральным телом (ДУ с ЦТ) (рис. 1), описанный в работе [2]. 

Установка состоит из 16 макетов ракетных двигателей (РД), работающих на 

топливной паре «спирт-кислород», и сгруппированных вокруг профилиро-

ванного ЦТ, выполненного из 

мелкозернистого графита. РД 

могут запускаться как индиви-

дуально, так и совместно в раз-

личных комбинациях. 

 

 

 

 

 
Рис. 1. Вид демонстратора двига-

теля внешнего расширения 
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Построение расчетной сетки является ключевым этапом численного 

моделирования, от которого напрямую зависит точность и эффективность 

решения задачи. Качество сетки, характеризующееся размером ячеек, их 

формой и распределением, может существенно влиять на точность аппрок-

симации уравнений, описывающих течение, а также на стабильность и 

сходимость численного решения.  

В исследовании для дискретизации области течения сверхзвуковой 

струи использовался сеточный генератор ANSYS Mesh с Hex-элементами. 

Выбор Hex-элементов обусловлен их способностью более точно аппрок-

симировать криволинейные границы и обеспечивать более высокую точ-

ность расчетов по сравнению с tetra-элементами, особенно в областях с 

большими градиентами параметров потока.  

При моделировании применен решатель на основе плотности, метод 

неявной линеаризации и схема дискретизации первого порядка точности, 

обеспечивающие стабильность численного решения.  

Для моделирования турбулентного течения выбрана модель SST k-ω 

(shear-stress transport), которая объединяет преимущества моделей k-ε (для 

ядра потока) и k-ω (для пристеночной области), используя функцию сме-

шивания для плавного перехода между ними. 

Модель SST k-ω представляет собой компромисс между точностью и 

универсальностью. Она хорошо подходит для моделирования течений с 

выраженными пристеночными эффектами, но может быть неэффективна 

для других типов течений [3, 4]. 

На входной границе расчетной области (рис. 2) заданы параметры, соот-

ветствующие условиям работы РД: полное давление 729540 Па, статическое 

давление 729540 Па, полная температура 3066 K. На выходной границе ус-

тановлено избыточное статическое давление 1 атм и температура обратного 

потока 300 K. На стенках применено граничное условие прилипания. 

Для расчета акустических характеристик сверхзвуковой струи приме-

нен метод Фокса Вильямса-Хокингса (Fowcs Williams & Hawkings), осно-

ванный на акустической аналогии.  

Распределение значений максимального уровня акустического давле-

ния при различном количестве узлов в сетке показано на рис. 3. Для вери-

фикации модели проведено сравнение результатов численного моделиро-

вания с экспериментальными данными, полученными в работе [2]. Макси-

мальный уровень звукового давления, измеренный экспериментально с 

помощью микрофона на расстоянии 10 м от ДУ с ЦТ, составил 104 дБ.  

Численное моделирование с использованием сетки, содержащей ~300 

тыс. элементов, показало максимальную погрешность ≈2,8% по сравнению 

с экспериментальными данными. Поэтому, можно сказать, что при количе-

стве элементов ~300-500 тыс. математическая модель может давать близ-
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кое к эксперименту решение по величине максимального уровня звукового 

давления, при малых затрачиваемых вычислительных ресурсах. 

 

Рис. 2. Расчетная область с граничными условиями 

 

 

Рис. 3. Валидация численной модели 

 

Результаты проведенного анализа свидетельствуют о сложности про-

цессов шумообразования в ДУ с ЦТ и подчеркивают необходимость даль-

Inlet 

Wall CT 

Outlet 

Wall 
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нейших исследований для более глубокого понимания этих процессов и 

разработки эффективных методов снижения шума. 
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битальных летательных аппаратов, приведена их сравнительная 
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На текущий момент наиболее часто эксплуатируемыми ракетно-

космическими платформами являются двухступенчатые одноразовые раке-
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ты. Их эксплуатация сопряжена с определёнными техническими трудно-

стями: одноразовость ракеты ограничивает частоту пусков ракет производ-

ственными мощностями предприятия-изготовителя и того, с какой скоро-

стью данное предприятие способно изготавливать новые ракеты, обшивка 

летательного аппарата каждый раз разрушается в плотных слоях атмосфе-

ры. А процедура спасения второй ступени находится в непроработанном 

состоянии (вернуть вторую ступень пока ещё никому не удавалось). 

Применение многоразовых космолётов позволит избавиться от зависи-

мости от мощностей производства (так как одну космическую систему 

возможно использовать повторно с минимальными межпусковыми проце-

дурами), сократить затраты на эксплуатацию транспортной космической 

системы, упростить задачу возвращения космического аппарата, в связи с 

необходимостью проработки только одной процедуры спасения орбиталь-

ной платформы. Переход к одноступенчатой системе позволит сократить 

количество двигательных установок и также минимизировать стоимость 

эксплуатации. Наиболее же оптимальной формой для возврата (входа в 

слои атмосферы) является форма самолёта. Это доказано успешной экс-

плуатацией орбитальной транспортно-космической системы Space Shuttle 

и её орбитального модуля. В связи с этим, видим необходимым более под-

робно рассмотреть системы самолётов космического назначения (космо-

планов) и особенности их эксплуатации. 

Skylon. Система Skylon – это беспилотный космолёт многоразового 

использования (рис. 1).  

 
Рис. 1. Skylon 

 

Эта система должна сделать доступ в космос недорогим и надёжным. 

Подниматься и садиться Skylon будет как обычный самолёт без примене-

ния разгонных ступеней. Также не будут использоваться внешние ускори-

тели или сбрасываемые топливные баки. 

Для этой системы предполагается использование гибридного воздуш-

но-реактивного ракетного двигателя «SABRE» [1]. Двигатель использует 

жидкий водород в качестве горючего и способен работать в двух режимах. 



90 

В плотных слоях атмосферы в качестве окислителя двигатель использует 

воздух, забираемый из атмосферы и тормозящийся до дозвуковых скоро-

стей конусообразным осесимметричным воздухозаборником. После этого 

происходит дополнительное охлаждение части воздуха теплообменником-

охладителем. Эта часть воздуха сжимается с помощью компрессора перед 

подачей в камеру, а другая часть воздуха подаётся через кольцевой канал 

во внешний контур, являющийся обычным прямоточным воздушным ра-

кетным двигателем. При достижении «Skylon» высоты полёта 26 километ-

ров и скорости в 5,5 М двигатель переходит на питание жидким кислоро-

дом, подаваемым с помощью турбонасоса из топливных баков [2]. 

VentureStar (X-33). В рамках программы 

VentureStar (1995–2001) началось строитель-

ство прототипа многоразового одноступенча-

того аэрокосмического корабля X-33 (рис. 2), 

что предполагало разработку и испытания 

гиперзвуковой модели одноступенчатой сис-

темы, а в дальнейшем – создание полноцен-

ной транспортной системы на основе данной 

технической концепции.[3] VentureStar дол-

жен был запускаться вертикально, а возвра-

щаться на Землю в виде самолета [4]. VentureStar имел бы новую металли-

ческую систему термозащиты, более лёгкую конструкцию по сравнению с 

Space Shuttle, небольшие габариты и выхлоп VentureStar состоял бы только 

из водяного пара [4].  

Специально для этой программы был разработан экспериментальный 

линейный ЖРД XRS-2200. Ракетный двигатель создает тягу за счет расши-

рения газов сгорания у стенок сопла [5].  

Согласно проекту VentureStar ракета не полагалась бы на твердотоп-

ливные ракетные ускорители, потому что предполагалось использование 

линейных двигателей, которые сохраняли бы эффективность тяги на всех 

высотах [4] 

White Knight One. White Knight 

One – это самолет-носитель с реактив-

ной силовой установкой (рис. 3), кото-

рый использовался для запуска его 

спутника SpaceShipOne, эксперимен-

тального космоплана [7].  

Первый полет был прерван из-за 

проблемы с подвесными спойлерами на 

крыле [7]. Следующий полёт показал 

хорошие результаты.  

Рис. 2. VentureStar (X-33) 

Рис. 3. White Knight One 
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Впоследствии White Knight использовался для перевозки и запуска 

экспериментального космоплана DARPA X-37 для испытаний на заход и 

посадку в 2005 и 2006 годах. Также White Knight выполнял семилетнюю 

программу испытаний адаптивного крыла. 

На White Knight One используются четыре турбовентиляторных ракет-

ных двигателей Pratt & Whitney Canada PW308, разработанных Pratt & 

Whitney Canada специально для бизнес-джетов [7]. 

SpaceShipOne. SpaceShipOne – это пилотируемый космолёт, рассчи-

танный на трёх человек. Многоразовый и используемый для осуществле-

ния полётов на орбиту земли (рис. 4). Внутри кабины создаются все необ-

ходимые условия для комфортного нахождения в ней пилота без космиче-

ского скафандра [8].  

 
Рис. 4. SpaceShipOne 

 

SpaceShipOne совершил суборбитальный космический полет, став пер-

вым частным кораблем, достигшим космоса [7]. 

SpaceShipOne имеет более простую конструкцию (в отличие от других 

космолётов), более прост в обслуживании и компактен [9].  

У SpaceShipOne было семнадцать полётов. Один – непилотируемый, а 

три – на орбиту Земли [8].  

SpaceShipOne использовал гибридный ракетный двигатель, разрабо-

танный компанией SpaceDev [10]. Этот двигатель работает на твёрдом 
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гидроксильном полибутадиеновом топливе и жидком окислителе закиси 

азота. 

WhiteKnightTwo. White Knight Two – самолёт-носитель, состоящий из 

2-х фюзеляжей (рис. 5). Он разработан авиастроительной компанией Scaled 

Composites для воздушного старта SpaceShipTwo.  

White Knight Two вместе с SpaceShipTwo поднимается на шестнадца-

тикилометровую высоту, а затем SpaceShipTwo отстыковывается и про-

должает полёт. White Knight Two возвращается на Землю. На White Knight 

Two, так же, как и на White Knight One, используются четыре турбовенти-

ляторных ракетных двигателя Pratt & Whitney Canada PW308 [7]. 

 

 

Рис. 5. WhiteKnightTwo 

 

SpaceShipTwo. SpaceShipTwo – это пилотируемый многоразовый кос-

мический корабль (рис. 6) для выхода на орбиту Земли [14]. 

Основным назначением SpaceShipTwo должен был стать перевоз тури-

стов, однако не исключалась такая задача, как исследование атмосферы на 

разных высотах [14]. 

 

 

Рис. 6. SpaceShipTwo 

Всего SpaceShipTwo совершил более 19 полётов, из которых только 

один полёт был неудачным [14].  

SpaceShipTwo использует тот же двигатель, что и на SpaceShipOne, но с 

улучшенными характеристиками. 
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Space Shuttle. Space Shuttle – американский мно-

горазовый космолёт, разработанный в рамках про-

граммы Space Transportation System, предназначен-

ный для перевозки грузов с Земли на орбиту и об-

ратно [15] (рис. 7).  

Space Shuttle имеет следующие элементы. Это 

ускорители, работающие на твёрдом топливе. После 

начала полёта они разгоняют аппарат, направляют 

его, а затем отделяются (где-то через 2 минуты). По-

сле этого с помощью парашютов опускаются в за-

данную акваторию [16].  

Также есть внешний топливный бак с жидким 

водородом и кислородом. Он одноразовый, потому 

что где-то через 8,5 минут после старта он отбрасы-

вается и по большей части сгорает в атмосфере [16]. 

Всё остальное выводится на околоземную орби-

ту. Космолёт может служить местом проведения на-

учных исследований в космосе или (как задумали создатели) домом для 

экипажа от двух до семи человек. 

Space Shuttle выглядит как самолёт и садится как самолёт с помощью 

шасси. В 2011 году программа была закрыта. 

Выводы 

1. Концепция космолёта более удобна в эксплуатации и ремонте. Фор-

ма самолёта позволяет космолёту совершать посадку, не используя пара-

шюты или не прибегая к посадке на воду (в некоторых случаях возможна 

посадка в крупных аэропортах в экстренной ситуации). 

2. Одноступенчатая система позволяет использовать меньшее количе-

ство двигательных установок. Также эти двигательные установки могут 

использоваться повторно, благодаря тому что космолёты будут садиться 

как обычный самолёт. 

3. На основе анализа конструкций космолётов предполагается создание 

концепции космоплана, оснащённого комбинированным компрессорно-

прямоточным гиперзвуковым воздушно-реактивным и ракетным двигате-

лем. 
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АНАЛИЗ ВОЗМОЖНОСТИ ПРИМЕНЕНИЯ ЖРД  

С ТАРЕЛЬЧАТЫМ СОПЛОМ В СОСТАВЕ ОДНОСТУПЕНЧАТОЙ 

РАКЕТЫ-НОСИТЕЛЯ ДЛЯ ВОЗДУШНОГО СТАРТА 
 

Д.В. Волошин, К.И. Хажиахметов  

 

 
Выполнен анализ возможности применения жидкостных ра-

кетных двигателей с тарельчатым соплом в составе ракет-

носителей воздушного старта. Представлен расчёт профиля та-

рельчатого сопла для различной степени расширения 
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Введение 

В связи с активным развитием аэрокосмических технологий возник су-

щественный спрос на создание малых космических аппаратов в составе 

низкоорбитальных группировок. Для его успешной реализации, необходи-

мо создание ракет-носителей легкого- и сверхлёгкого класса, способных 

доставить полезную нагрузку на низкую околоземную орбиту (НОО). 

Возможным вариантом осуществления надёжного и эффективного 

старта такого класса ракет-носителей (РН) является воздушный старт. 

Данный вид старта экономически выгоден и доступен, в сравнении с тра-

диционными способами запуска РН. Под воздушным стартом понимается 

технология запуска ракеты-носителя с высоты работы второй ступени ра-

кетного двигателя. Доставка РН на точку пуска осуществляется при помо-

щи летательного аппарата, например – транспортным грузовым самолётом. 

Также технологии многоразовых ракет-носителей, в сочетании с другими 

способами повышения эффективности РН неизбежно окажут существен-

ное влияние на рациональность использования ресурса РН [1].  

Актуальность 

Воздушный старт осуществляется с высоты начала работы второй сту-

пени. В этом случае применение сопла Лаваля для многократного исполь-

зования ракеты-носителя невозможно ввиду наличия нерасчётных режи-

мов работы сопла на определённых высотах. 

При возврате РН потребуется обеспечить глубокое дросселирование 

маршевого двигателя, который в случае с РН воздушного старта будет 

представлять собой жидкостный ракетный двигатель (ЖРД) соплом Лава-

ля, высотность которого будет соответствовать второй ступени. В таком 

случае возможно возникновение режимов перерасширения при работе со-

пла в земных условиях, которые могут приводить к достаточно серьёзным 

последствиям вплоть до разрушения двигателя. 

Избежать негативные явления, возникающие при работе ЖРД на нерас-

чётных режимах, можно избежать с помощью применения центрального 

тела [2] или тарельчатого сопла в его конструкции.  

Тарельчатое сопло, изображенное на рис. 1 в сравнении с соплом Лава-

ля позволяет улучшить либо энергетические, либо же массогабаритные ха-

рактеристики ракетного двигателя, т.е. способно обеспечить увеличение 

удельного импульса с одинаковыми параметрами высоты, или уменьшение 

этих параметров, а также массы ЖРД при идентичных показателях удель-

ного импульса. 
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Рис. 1. Тарельчатое сопло 

 

В качестве аналога для проекти-

рования ЖРД выбран ракетный дви-

гатель с тарельчатым соплом, разра-

ботанный в Конструкторском Бюро 

Химавтоматики, РД-0126 «Ястреб», 

изображённого на рис. 2. Особенно-

стью этого двигателя является то, 

что кольцевая камера сгорания раз-

вернута на 180 градусов. Вследствие 

этого в области критического сече-

ния камеры нагрев компонента-охла- 

дителя происходит более эффективно. Камера ЖРД с тарельчатым соплом 

отличается большой площадью сечения сопла, а также сравнительно 

большой степенью расширения сопла [3]. 

На основе двигателя-аналога РД-0126, с 

применением методики профилирования 

тарельчатого сопла, указанной в [4], был 

получен газодинамический профиль. Ис-

ходные данные для построения газодина-

мического профиля тарельчатого сопла 

представлены в табл. 1. Схема ЖРД с та-

рельчатым соплом представлена на рис. 3. 

При различных расчётных давлениях 

окружающей среды, предоставленных в 

табл. 2, был рассмотрен газодинамический 

профиль тарельчатого сопла, предостав-

ленного на рис. 4.  
 

Рис. 2. ЖРД РД-0126 «Ястреб» 
 

Таблица 1 

Исходные данные 

Наименование Обозначение Значение 

Горючее CH4 Метан 

Окислитель O2 Кислород 

Тяга ЖРД, Н  0 300000 

Давление в камере сгорания, МПа  к 6 

Кольцевое критическое сечение со-

пла, МПа 
 а 0,002 

Массовый расход, кг/c mт 95.7 

 

По графику видно, что при уменьшении степени расширения по давле-

нию, профиль уменьшается в длине и принимает конусообразный вид. 
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Рис. 3. Схема ЖРД с тарельчатым соплом 

Таблица 2 

Значения давлений в расчётных точках 

Номер расчётного случая Расчётное давление Рн=Ра, Па 

1 200 

2 500 

3 1000 

4 2000 

5 4000 

6 6000 

7 8000 

8 10000 

9 15000 

10 20000 

 

Рис. 4. Газодинамический профиль при разных атмосферных давлениях 

Вывод 

В работе рассмотрен жидкостный ракетный двигатель с тарельчатым 

соплом. Изучены конструктивные особенности двигателя, его принцип ра-

боты. На основе представленных данных был рассчитан и построен газо-
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динамический профиль собственного жидкостного ракетного двигателя с 

тарельчатым соплом. Также был рассмотрен газодинамический профиль 

тарельчатого сопла при различных атмосферных давлениях [5]. 

Полученные результаты указывают на возможность применения ЖРД с 

тарельчатым соплом в качестве силовой установки РН с воздушным стар-

том. Дальнейшая проработка проекта целесообразна и требует уточнения 

исходных данных для проектирования и выбора конструктивных решений 

для рассматриваемой схемы ЖРД. 
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Одной из наиболее важных проблем, с которой сталкивается человече-

ство при проектировании межпланетных полетов, является обеспечение 

необходимого запаса энергетических ресурсов для полета. Для снижения 

расходов на топливо можно обратить внимание на возможность использо-

вания солнечных батарей и других возобновляемых источников энергии. 

Именно развитие солнечной энергетики способствовало совершенствова-

нию спутниковой связи, освоению космоса и строительству международ-

ной космической станции. Однако солнечная энергия может быть преобра-

зована и использована еще одним альтернативным способом, благодаря 

конструкции солнечного паруса (СП). Эта технология может способство-

вать будущим космическим путешествиям и расширению наших представ-

лений о Солнце и Солнечной системе. 

Принцип работы СП основан на явлении распространения солнечного 

света в пространстве. Фотоны, двигаясь через пространство, создают им-

пульс, который передается отражающей поверхности паруса при попадании 

на неё света. Импульс, создаваемый фотонами, довольно слаб, но из-за от-

сутствия сопротивления в вакууме космический аппарат (КА) все равно 

приобретает движение в нужном направлении. Постоянное воздействие 

солнечного света на парус позволяет КА набирать ускорение со временем 

(рис. 1). В качестве источника света для паруса также может использоваться 

лазерная установка (земная или орбитальная). Недостатком использования 

СП можно считать невозможность движения по направлению к Солнцу.  

 

 
Рис. 1. Принцип работы СП 
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Из особенностей работы СП стоит отметить, что движение КА управ-

ляемо: благодаря активной системе управления ориентацией (ACS) можно 

изменять угол наклона паруса или центр масс, чтобы корректировать на-

правление движения.  

Идея использования давления солнечного света для продвижения КА в 

космосе была впервые предложена Константином Циолковским. Он также 

предложил использовать огромные зеркала, изготовленные из очень тон-

ких листов, чтобы достичь космических скоростей с помощью этого дав-

ления солнечного света [2]. 

24 февраля 1993 года российский корабль "Прогресс М-15" впервые 

развернул СП в космосе в рамках проекта "Знамя-2". Задачей эксперимента 

было освещение земного участка отраженным светом из космоса.  

Учеными из Японии создана модель СП с четырьмя лепестками и пло-

щадью 196 м², запущена в космос 21 мая 2010 года на аппарате IKAROS. 

20 мая 2015 года с Космического центра имени Кеннеди был запущен пер-

вый частный спутник на СП «LightSail-1». Этот спутник был отправлен в 

тестовый полёт на «Атлас V», как попутная полезная нагрузка. После раз-

вертывания 7 июня, «LightSail-1» успешно завершил свой полёт 14 июня.  

Следующий проект – «LightSail-2» (рис. 2), разработанный Планетар-

ным обществом, который имеет площадь 32 м², был запущен в июне 2019 

года на ракете Falcon Heavy. Аппарат продержался на орбите более трёх 

лет, совершив за это время около 18 тыс. витков вокруг Земли и преодолев 

8 миллионов километров. Однако 17 ноября 2022 года «LightSail-2» сгорел, 

войдя в плотные слои атмосферы Земли. 

 
Рис. 2. Основные компоненты СП «LightSail-2» 
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Парусные аппараты рассматриваются как потенциальные средства для 

исследования внутренних планет Солнечной системы. Для продвижения к 

границам Солнечной системы, где солнечный свет становится менее ин-

тенсивным, разрабатываются проекты использования орбитальных лазе-

ров, которые могут ускорить СП.  

Их также можно использовать для изучения космических объектов, в 

том числе астероидов и комет. Парусный зонд может приблизиться к объ-

екту, провести исследования и вернуться на Землю с данными, используя 

солнечный ветер для движения. Также с их помощью можно осуществлять 

"космическую уборку", собирая мусор на орбите и перемещая его в безо-

пасное место [3]. Рефлектированный свет может быть полезен в случае 

аварий или стихийных бедствий. СП уже давно являются предпочтитель-

ным вариантом для миссий, которые могли бы нести системы раннего пре-

дупреждения для мониторинга солнечной погоды. Солнечные бури и вы-

бросы корональной массы могут нанести значительный ущерб Земле, пе-

регружая электросети, нарушая радиосвязь и воздействуя на самолёты и 

КА [1]. 

Использование СП сталкивается с проблемой неэффективности вблизи 

Солнца из-за высокой температуры и интенсивного излучения. В условиях 

космического пространства существует риск повреждения парусов микро-

метеоритами и другими частицами, что может привести к их поломке или 

ухудшению работы. 

Также возникают сложности с управлением КА при использовании СП. 

Проблемы возникают из-за особенностей низкой гравитации и отсутствия 

атмосферы, что требует наличия дополнительных систем управления и 

сложных алгоритмов для точного маневрирования. Кроме того, из-за 

большого размера СП могут оказаться неудобными для применения в не-

которых миссиях, создавать трудности с их развертыванием и свертывани-

ем [4]. 

Использование СП позволяет существенно сэкономить топливо на бор-

ту КА, так как его движение осуществляется за счет солнечного излучения. 

Это может быть особенно полезно при длительных космических миссиях, 

где ограниченные запасы топлива являются проблемой. Экономия топлива 

может существенно сократить операционные издержки и повысить рацио-

нальность использования СП. 

В целом, экономическая целесообразность использования СП в конст-

рукции КА зависит от конкретных условий и требует дополнительного 

изучения. Однако, с учетом потенциала СП для экономии топлива, его ис-

пользование может быть экономически оправданным и даже превосходить 

использование альтернативных источников энергии [5]. 

В заключение можно сказать, что СП – одно из самых перспективных 

средств для передвижения в космосе, что обязательно сыграет ключевую 
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роль в полетах на дальние расстояния. Они могут предоставить «бесплат-

ную» энергию для передвижения КА, значительно увеличить длительность 

миссий и расширить границы исследования космоса, обладая высокой эф-

фективностью и достаточной компактностью. Однако, их применение тре-

бует дополнительных исследований и технического развития для усовер-

шенствования конструкции, обеспечения надежности и долговечности та-

ких систем. 
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Введение 

В настоящее время ЖРД с насосной системой подачи являются самыми 

мощными и технически совершенными в современном двигателестроении. 

С момента первого применения турбонасосные агрегаты (ТНА) в конст-

рукции ЖРД и по настоящее время проектирование и технологии его про-

изводства всё время совершенствовались. Инженеры увеличивали ресурс и 

стабильность работы ТНА, а также повышали его мощность и эффектив-

ность. 

ТНА – агрегат системы подачи жидких компонентов ракетного топлива 

или рабочего тела в ЖРД или жидкого топлива в некоторых авиационных 

двигателях [1].  

ТНА чаще всего состоит из: турбины (нужна для преобразования кине-

тической энергии газа во вращательную энергию ротора), двух или одного 

насосов (для перекачивания компонентов топлива из баков в двигатель). 

Сама по себе конструкция ТНА, его параметры и технологии изготов-

ления агрегата зависят от типа ЖРД, условий его использования. Для раз-

ных типов ЖРД могут быть применимы разные способы увеличения эф-

фективности и надежности ТНА.   

Одними из определяющих показателей совершенства конструкции ТНА 

являются: удельная масса (масса ТНА в кг, отнесённая к тяге двигателя в 

тс) и относительная масса (отношение массы ТНА к его мощности) [1].  

Повышение температуры генераторного газа  

Увеличить тягу ЖРД можно с помощью повышения температуры газа в 

газогенераторе. Это позволяет увеличить давление в камере сгорания, а 

также и удельную мощность ТНА (отношение мощности ТНА к его расхо-

ду топлива). Достичь необходимой температуры можно путем определен-

ного соотношения компонентов топлива в ЖГГ (жидкостном газогенера-

торе).   

В однокомпонентном газогенераторе, например у РД-107, где в качест-

ве рабочего тела турбины используется газ, получаемый при каталитиче-

ском разложении пероксида водорода, для повышения температуры газа 

необходимо использовать более эффективный катализатор или большее 

количество рабочего тела.  

Несмотря на эффективность такого способа, особенно для ЖРД, вы-

полненных по открытой схеме газогенерации, повышение температуры ге-

нераторного газа повышает тепловые нагрузки на элементы турбины ТНА 

[1].  

Повышение частоты вращения ротора ТНА  

Повышение частоты оборотов ротора ТНА влечет за собой увеличение 

тяги ракетного двигателя (за счет увеличения давления в камере сгорания) 

и, как следствие снижение относительной массы ТНА.   
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Необходимость в этом способе появилась тогда, когда в ЖРД с дожига-

нием начали использовать полный расход одного из компонентов топлива. 

Давление в турбине у таких ТНА выше, чем давление в камере сгорания 

двигателя. Поэтому, чтобы этого давления достичь, но при этом не полу-

чить слишком большой и тяжелый ТНА, возникла необходимость в повы-

шении частоты вращения его ротора. 

За относительно небольшой период (с 50-х по 60-е года) частота вра-

щения ротора у ТНА возросла в несколько раз, что позволило сделать 

большой скачок в развитии ЖРД. Повышение давления в камере сгорания 

ЖРД таким методом позволило повысить тяговые параметры двигателя в 

несколько раз.  

Однако, данный способ сильно повышает нагрузку на подшипники ро-

тора, на уплотнения, на корпус ТНА и, непосредственно, на сам ротор [1].  

Повышение надежности и ресурса работы ТНА   

В современном ракетостроении уже появились многоразовые ракеты 

носители с возвращаемым ракетным блоком 1-й ступени, а многоразовые 

космические корабли, например такие как Буран эксплуатировались еще в 

20 веке. Чтобы уменьшить время и затраты на подготовку к повторному 

запуску, двигатели и его вспомогательные агрегаты у таких ступеней 

должны обладать большим ресурсом. Например, советский РД-170 для ра-

кеты-носителя (РН) «Энергия» аттестован для 10 запусков, а на одном из 

специально проводимых испытаний был установлен ресурс в 2520 секунд. 

Для ресурсного двигателя необходим ресурсный ТНА. Согласно стати-

стике около 70% аварий при отработке двигателя происходят из-за турбо-

насосного агрегата. Поэтому, как уже было сказано выше, повышение 

энергетических характеристик ТНА требует высокой прочности, коррози-

онной стойкости и устойчивости к динамическим нагрузкам от всех его 

элементов [2].  

Поэтому большинство деталей ТНА изготавливаются из высокопроч-

ных сплавов, которые смогут выдерживать такие нагрузки. Например, ос-

новные детали насоса окислителя изготавливаются из высокопрочной не-

ржавеющей стали и никелевых сплавов, а насосов горючего из титановых 

сплавов. Такое решение не только повышает прочность насосов, но и уве-

личивает их коррозионную стойкость. Сплавы, которые используются для 

изготовления турбины, легируются такими металлами как: ванадий, мо-

либден и никель. Это увеличивает жаропрочность турбины и ее корпуса. 

Высокая прочность и качество рабочих колес турбин и насосов обеспечи-

вается применением технологии порошковой металлургии; для изготовле-

ния ряда сложных деталей применяется также электроэрозионная обработ-

ка. В целом при изготовлении ТНА используется практически весь спектр 

современных технологий [3, 4].  



105 

При создании ТНА для первых ЖРД инженеры столкнулись с кавита-

цией, возникающей на входе в насосы горючего и окислителя. Кавитаци-

онная эрозия вызывает разрушение насосов, а также снижает эффектив-

ность их работы. Для борьбы с кавитацией инженеры применяют в конст-

рукции дополнительные системы подпитки и шнеки на входе компонента в 

насос. Могут применяться различные защитные напыления, например га-

зотермическое напыление сплавов на основе кобальта. Такие напыления 

защищают детали ТНА не только от кавитации, но и от коррозии и износа.  

Также, высоким нагрузкам подвергаются подшипники ротора ТНА, эти 

элементы обладают не очень небольшим ресурсом, на них действуют раз-

личные осевые и радиальные силы. Разгрузить подшипник от этих сил или 

уменьшить их, помогает высокоточная балансировка ротора. Увеличить 

надежность и ресурс подшипников помогает использование композицион-

ных материалов на основе керамики. В современных ТНА используются 

гибридные подшипники. Такие подшипники более быстроходные и долго-

вечные, чем аналоги из стали, менее чувствительные к перепадам темпера-

тур, а также могут работать при дефиците или полном отсутствии смазоч-

ного материала. В некоторых иностранных ТНА уже применяются гиб-

ридные подшипники. Вероятно, такое конструктивное решение будет при-

меняться и в отечественной космонавтике [5, 6]. 

Особенно сильно при работе ТНА нагружены его уплотнения. Они 

должны на протяжении всей работы двигателя ограждать компоненты топ-

лива и генераторный газ друг от друга, ведь некоторые топливные пары 

при смешивании самовоспламеняются (например, АТ и НДМГ), а некото-

рые образуют взрывоопасную смесь (например, кислород и водород), а 

также должны предотвращать утечки в окружающую среду. К тому же уп-

лотнения играют некую роль теплоизолятора, например ограждают высо-

кокипящий компонент от горячего газа в турбине, а также используются в 

качестве вспомогательных опор ротора. Для того чтобы избежать этого 

были разработаны различные динамические, импеллерные, щелевые и 

прирабатывающиеся уплотнения, которые способны работать при больших 

перепадах давления и температуры [5, 7]. 

Например, лабиринтные и сотовые уплотнения относятся к типу щеле-

вых уплотнений, они нашли ограниченное применение в ТНА, т. к. они мо-

гут вызвать динамическую неустойчивость ротора. Лунковые и рифленые 

уплотнения имеют пониженные утечки среды и повышенное радиальное 

гидродинамическое усилие, однако ввиду своей сложности и дороговизны 

практического применения в ТНА они пока не нашли. 

Большинство уплотнений ТНА имеют небольшой ресурс и требуют за-

мены после полета. Для того, чтобы эти замены можно было производить, 

необходимо предусмотреть это при разработке самого ТНА, однако такое 
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решение усложнит конструкцию и неизвестно, как это повлияет на ее 

прочность. 

Охлаждение лопаток турбины ТНА  

Существует идея – для повышения ресурса и энергоэффективности 

ТНА предлагается использование охлаждения рабочих лопаток турбины. 

Охлаждение лопаток турбины происходит за счёт создания внутри них 

специальных каналов определённого профиля и прокачивания через эти 

каналы одного из компонентов топлива. Например, насос горючего перед 

тем, как прокачать компонент в рубашку охлаждения прокачивает его 

внутрь ротора, там оно пройдет через каналы лопаток и заберет у них теп-

ло, а оттуда горючее поступит уже в рубашку охлаждения. Или же в кон-

струкцию можно ТНА включить отдельный насос, который будет прока-

чивать компонент через лопатки, а потом этот компонент направляется к 

основному насосу или в газогенератор. 

Такое решение позволит не только увеличить ресурс и надежность 

ТНА, но и должно уменьшить теплопотери в турбине и даст возможность 

повысить температуру в ЖГГ, что в свою очередь увеличит эффективность 

агрегата. Охлаждение рабочих лопаток турбины уже широко применяется 

в реактивной авиации. Однако, специальные каналы, для подведения хла-

дагента могут негативно повлиять на прочность ротора. Такой ротор необ-

ходимо изготавливать из высокопрочных сплавов, которые смогут выдер-

живать большие нагрузки, возникающие на высоких оборотах (вплоть до 

100000 об/мин), а для создания каналов нужны специальные станки и обо-

рудование, которые смогут изготовить канал нужного сечения. Изготовить 

ротор подобного типа можно будет с помощью высокоточного литья или с 

помощью аддитивных технологий. Это увеличит стоимость и сложность 

изготовления. 

Вывод 

Современные турбонасосные агрегаты имеют достаточно большой ре-

сурс, исчисляемый тысячами секунд. Применение порошковой металлур-

гии для изготовления основных деталей ТНА, применение гибридных 

подшипников и сложных динамических уплотнений в его конструкции, а 

также охлаждение рабочих лопаток турбины должны существенно увели-

чить эффективность и ресурс работы турбонасосного агрегата, а, следова-

тельно, и получить возможность его многоразового использования.  
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В работе рассмотрены характерные особенности проектиро-

вания микро-ТРД. Приведены примеры их влияния на облик кон-

струкции. Рассмотрены перспективы развития и основные этапы 

проектирования. 

Ключевые слова: микро-ТРД, проектирование, размерность. 

 

Введение 

Разработка полноразмерного ТРД сопряжена с решением множества 

задач. Вместе с уменьшением размерности двигателя возникает целый ряд 

новых проблем. Соответственно, работа над микроразмерным двигателем 

осложнена и предполагает учёт связанных с его размерностью особенно-

стью. Это сказывается на всём процессе их разработки. 

Между возникновением потребности в новом двигателе, высказывани-

ем идеи его создания и непосредственным вводом в эксплуатацию прохо-

дит длительный и трудоёмкий процесс его разработки. Двигатель последо-

вательно проходит этапы проектирования, опытные мероприятия, доводки 

и прохождения сертификационных испытаний. Почти на каждом из этих 

этапов заметно сказывается его размерность. Она усложняет начальный 

этап выбора допустимого диапазона рабочих параметров проектируемого 

двигателя, налагает строгие ограничения на его конструкцию и возможно-

сти его модификации, вносит особенности в проведение опытных меро-

приятий.  
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Таким образом, процессы разработки микро- и полноразмерного ТРД 

различаются. Особенно эти отличия проявляются на этапе проектирования, 

где размерность двигателя ставит перед инженерами новые задачи.  

Трудности, обусловленные размерностью двигателя 

Малая размерность двигателя создаёт характерные трудности при его 

проектировании. Важно точно определить размерность рассматриваемого 

двигателя. В прошлом это определение ограничивалось указанием его тяги 

и расхода воздуха. Но этот подход не позволял обозначить чёткие границы 

между двигателями различных размерностей. На данный момент между 

исследователями нет полного согласия в методе определения размерности, 

однако многие принимают за её характеристику значение приведённого по 

параметрам на выходе из компрессора расхода       [1]. Ввиду различия 

способов определения размерности различные исследователи могут назы-

вать один и тот же двигатель как микро-, так и малоразмерным. 

Трудности, возникающие при понижении размерности, сказываются на 

проектировании двигателя. Так, уменьшение абсолютных размеров всей 

силовой установки влечёт рост влияния относительных величин на рабо-

чий процесс и его организацию, препятствует использованию традицион-

ных узлов, вынуждает принимать нестандартные конструкторские реше-

ния в ущерб эффективности. Наиболее заметно размерность отражается на 

КПД лопаточных машин двигателя, охлаждение которых существенно ос-

ложняется.  Проектировщик должен учитывать особенности эксплуатации 

и технологии изготовления деталей двигателей малой размерности для 

обеспечения прочности, экономичности и прочих важных при проектиро-

вании факторов. Перечисленные проблемы являются общими для микро- и 

малоразмерных ГТД [2–6]. 

Проектирование микро-ТРД 

1. Процесс проектирования микро-ТРД. 

Проектирование микро-ТРД разделяется на следующие этапы: 

‒ Предварительное;  

‒ Эскизное; 

‒ Техническое. 

Предварительное включает формирование технического задания, тех-

нического предложения, обоснование необходимости разработки и выбор 

оптимальных параметров будущего двигателя. 

На этом этапе принимаются наиболее важные решения, во многом оп-

ределяющие эффективность разрабатываемого двигателя.  При этом воз-

никает необходимость работы с неполными или совсем не определёнными 

проектными данными. В начале процесса проектирования не ясен в полной 

мере облик будущего двигателя и его характеристики. На этом этапе его 

эффективность определяется, главным образом, основными параметрами 

рабочего процесса [7].  
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Особенности размерности на предварительном этапе проектирования 

проявляются в его усложнении по отношению к аналогичному этапу при 

создании полноразмерного двигателя. В условиях неопределённости необ-

ходимого результата проектировщик вынужден самостоятельно выбирать 

диапазон проектных значений параметров работы двигателя и определять 

его схематический облик. Это осложняется тем, что области сочетания от-

дельных параметров и конструктивных элементов, обеспечивающие высо-

коэффективный режим работы для двигателей малой размерности значи-

тельно меньше, а порой и вовсе не существуют там, где такие области для 

полноразмерных двигателей находятся [5]. Подобные осложнения вынуж-

дают проектировщика сознательно избирать малоэффективные техниче-

ские решения. Вместе с выбором рациональных параметров двигателя 

проектировщик на предварительной стадии также вынужден самостоя-

тельно определять критерии эффективности будущего двигателя, некото-

рым образом зависящие от выбранных за ориентировочные параметров 

будущего двигателя, таких как степень повышения давления в компрессо-

ре или температура газа перед турбиной [8, 9]. 

Продуктивным инструментом изучения рабочего процесса будущего 

двигателя для избрания начальных условий проектирования является ма-

тематическое моделирование, достигшее высокого уровня и позволяющее 

исчерпывающе описать такую сложную систему, как турбореактивный 

двигатель. Так, математические модели, предложенные разными авторами, 

дают результаты, отличающиеся на 0,2–0,5% [7]. Математическое модели-

рование микро-размерных ТРД затруднено наличием дополнительных 

функциональных связей между размерностью двигателя и основными тех-

ническими данными. Процесс моделирования микро-ТРД описан в [7, 10]. 

Кроме математического моделирования на этом этапе используют системы 

автоматизированного проектирования, проводящие многокритериальный 

анализ эффективности создаваемого двигателя с учётом его размерности. 

Как правило, такие системы используются только на предварительном эта-

пе проектирования. 

В ходе работы проектировщик, выбравший основные параметры рабо-

ты двигателя и оценивший КПД его узлов, создаёт несколько вариантов 

двигателя и выбирает оптимальный. Этот процесс описан в исследовании 

[11]. 

Сформированный в ходе предварительного проектирования облик 

микро-ТРД не является окончательным и в ходе дальнейшего проектиро-

вания должен уточняться. 

На последующих этапах эскизного и технического проектирования 

становятся определёнными использованные компоновка и конструкция 

двигателя, его основные характеристики. 
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Наиболее общим результатом проектирования микро размерного ТРД 

становится применение центробежного компрессора, как особенно устой-

чивого к уменьшению размерности в сравнении с другими компрессорами 

[7]. К тому же, предпочтение ЦБК осевому или осецентробежному ком-

прессорам позволяет уменьшить габариты двигателя. Остальные конструк-

тивные элементы микро-ТРД в зависимости от целей, поставленных ко-

мандой проектировщиков, могут отличаться у различных двигателей. 

2. Практика проектирования микро-ТРД. 

Исследовательские группы, занимавшиеся разработкой микро размер-

ных ТРД, сталкивались с такими проблемами, обусловленными размерно-

стью, как: теплоперенос из горячей в холодную часть двигателя из-за ма-

лых его масштабов; низкие кпд лопаточных машин микродвигателя; за-

труднения технологии производства и обеспечения прочности малых дета-

лей, таких, как подшипники, выходившие из строя при больших частотах 

оборотов турбины и другие. 

Группой университета Тохоку разрабатывался двигатель с     ,  
        . В процессе работы над двигателем несколько раз менялся 

диаметр ЦБК с целью достижения необходимой мощности при малых 

масштабах. Расположение генератора было выбрано оптимальным для ро-

торно-динамических характеристик двигателя.  Его компоненты (рис.1, а) 

были изготовлены с помощью ЧПУ обработки. Была разработана система 

из нескольких газодинамических подшипников, успешно выполнявшая 

свою работу при оборотах менее 360 000 об/мин, обеспечивая мощность 

менее 100 Вт [12, 13].  

Группа Стэнфордского университета применила в своей работе новый 

технологический процесс производства жаростойких маломасштабных ро-

торов и валов из нитрида кремния MOLD SDM. Этот метод оказался не-

технологичным. Изготовленные детали были геометрически неточны.  

Разработанный двигатель не смог достичь предполагаемой мощности, 

обеспечив лишь половину расчётной частоты вращения ротора.  Однако 

идея изготовления малоразмерных лопаточных машин из новых материа-

лов является перспективной (рис. 1, б) [14, 15].  

 
Рис. 1. Роторы компрессоров двигателей: 

а) разработки группы университета Тохоку;  

б) группы Стэнфордского университета 
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Рассмотренные двигатели являются экспериментальными. Основной 

целью исследователей было дальнейшее уменьшение размерности микро-

двигателей.  

Других исследователей интересуют вопросы, традиционные для ТРД: 

повышение экономичности двигателя, понижение выбросов и шума, изу-

чение методов управления вектором тяги [16–8]. 

Заключение 

Как одни из самых простых представителей ГТД, ТРД крайне востре-

бованы в авиации. Так же велико значение в авиации их малоразмерных 

версий. 14 фирм занимается производством более чем 50 различных мало-

размерных ТРД [7], некоторые из которых производятся с середины про-

шлого столетия. За время своего существования малоразмерные ТРД про-

шли несколько технологий создания, начиная с технологии «больших дви-

гателей», заключающейся в применении методов проектирования полно-

размерных ТРД. Постепенно инженерное сообщество выработало новые 

методы разработки таких двигателей. На данный момент решается про-

блема разработки теории проектирования микро размерных двигателей. 

Эта проблема осложняется фактором оптимальности выбранного облика 

двигателя. В зависимости от целей, поставленных перед будущим двигате-

лем, он может иметь различный вид. Большую сложность в работу вносят 

масштабы микро размерных двигателей. Перед исследователями стоит за-

дача сбора экспериментальных данных о микродвигателях, проведения 

статистического анализа существующих микро-ТРД. 

 
Библиографический список 

1. Григорьев, В. А. О размерности авиационных ГТД / В. А. Григорьев // Ак-

туальные проблемы технических наук: сборник статей Международной научно-

практической конференции, Уфа, 10 апреля 2015 года / отв. ред. А.А. Сукиасян. 

– Уфа: ООО «Аэтерна», 2015. – С. 61–65. 

2. Кузьмичев, В. С. Особенности компьютерного моделирования рабочего 

процесса малоразмерных газотурбинных двигателей / В. С. Кузьмичев, А. Ю. 

Ткаченко, Я. А. Остапюк // Проблемы и перспективы развития двигателестрое-

ния: материалы докладов международной научно-технической конференции, 

Самара, 22–24 июня 2016 года. Том 1, Часть 1. – Самара: Самарский националь-

ный исследовательский университет имени академика С.П. Королева, 2016. –  

С. 167–169. 

3. Выбор параметров и термогазодинамические расчеты авиационных газо-

турбинных двигателей / В. А. Григорьев, А. В. Ждановский, В. С. Кузьмичев [и 

др.]. – 2-е изд., доп. и испр. – Самара: Самарский национальный исследователь-

ский университет имени академика С.П. Королева, 2009. – 202 с. – ISBN 978-5-

7883-0714-5. 

4. Ланский, А. М. Особенности формирования полей температуры газа на 

выходе из камер сгорания малоразмерных газотурбинных двигателей / А. М. 

Ланский, С. В. Лукачев, С. Г. Матвеев // Вестник Самарского государственного 



112 

аэрокосмического университета им. академика С.П. Королёва (национального 

исследовательского университета). – 2010. – № 1(21). – С. 155–160. 

5. Рабочий процесс камер сгорания малоразмерных ГТД, проблемы и неко-

торые пути повышения его эффективности / В. П. Лукачев, А. М. Ланский,  

В. Ю. Абрашкин [и др.] // Процессы горения, теплообмена и экология тепловых 

двигателей. – Самара: Самарский государственный аэрокосмический универси-

тет им. академика С.П. Королёва (национальный исследовательский универси-

тет), 1998. – С. 11–39. 

6. Wang, Wenhao & He, Lidong & Sun, Yang & Wang, Zijian & Zhang, Hua & 

Bao, Qiaoqiao & Xingyun, Jia & Dong, Huaiyu. (2022). Research on new integral 

squeeze film damper vibration control of micro turbojet engine at high speed // Inter-

national Journal of Turbo & Jet-Engines. 40. 10.1515/tjj-2022-0032. 

7. Малоразмерные авиационные газотурбинные двигатели: учебное пособие / 

В. А. Григорьев, В. С. Кузьмичев, В. А. Зрелов [и др.]; под ред. В. А. Григорьева, 

А. И. Ланшина. – 2-е изд., доп. – Самара: Самарский университет, 2022. – 452 с. 

8. Ashry, Mahmoud & Khalil, Mohamed & Shehata, Ahmed. (2019) // Modeling 

of Micro Turbojet Engine. 10.2514/6.2019-3911. 

9. Григорьев, В. А. Предварительный выбор значений параметров рабочего 

процесса малоразмерного ТРД / В. А. Григорьев, Д. С. Калабухов // Актуальные 

проблемы технических наук: сборник статей Международной научно-практи-

ческой конференции, Уфа, 10 апреля 2015 года / отв. ред. А.А. Сукиасян. – Уфа: 

ООО «Аэтерна», 2015. – С. 65–68. 

10. Ростопчин, В. В. Анализ конструкции, газодинамический расчет и оценка 

эксплуатационных характеристик микро-ТРД для беспилотных летательных ап-

паратов / В. В. Ростопчин, А. С. Кирпичев, С. М. Каленский // Наукоемкие тех-

нологии. – 2008. – Т. 9, № 3. – С. 59–65. 

11. Обоснование облика ультрамикрогазотурбинного двигателя в составе 

гибридной силовой установки / В. В. Еременко, И. Р. Гарипов, М. О. Горюхин [и 

др.] // Вестник Уфимского государственного авиационного технического уни-

верситета. – 2022. – Т. 26, № 4(98). – С. 16–28. – DOI: 10.54708/ 

19926502_2022_2649816. 

12. Tanaka Shuji, Hikichi Kousuke & etc. (2007). World's smallest gas turbine es-

tablishing brayton cycle. 7th International Workshop on Micro and Nanotechnology 

for Power Generation and Energy Conversion Applications (PowerMEMS 2007). 

13. Tanaka, Shuji & Isomura, Kousuke & Togo, Shin-ichi & Esashi, Masayoshi. 

(2004). Turbo test rig with hydroinertia air bearings for a palmtop gas turbine // Jour-

nal of Micromechanics and Microengineering. 14. 1449. DOI: 10.1088/0960-

1317/14/11/003. 

14. Kang S. Microscale radial-flow compressor impeller made of silicon nitride: 

manufacturing and performance / S. Kang, et al. // Journal of engineering for gas tur-

bines and power. 2004. Vol. 126, No. 2. P. 358–365. 

15. Kang S. Fabrication of functional mesoscopic ceramic parts for micro gas tur-

bine engines: Diss. Abstr. Stanford University, 2002. 149 p. 

16. Cican Grigore, Frigioescu Tiberius-Florian, Crunteanu Daniel-Eugeniu, 

Cristea Laurentiu (2023). Micro Turbojet Engine Nozzle Ejector Impact on the Acous-



113 

tic Emission, Trust Force and Fuel Consumption Analysis // Aerospace. 10. 162. 

10.3390/aerospace10020162. 

17. Cican Grigore, Deaconu Marius, Crunteanu Daniel-Eugeniu (2021). Impact of 

Using Chevrons Nozzle on the Acoustics and Performances of a Micro Turbojet En-

gine // Applied Sciences. 11. 5158. 10.3390/app11115158. 

18. Chi, Shaoqing & Gu, Yunsong & Gong, Dongsheng & Li, Linkai. (2022). In-

vestigation of thrust vector angle control law based on micro-turbojet engine // AIP 

Advances. 12. 085224. 10.1063/5.0098654. 

 

  

 

 



114 

Секция 3. СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ  

ИЗДЕЛИЙ РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКИ 
 

УДК 629.765 

 

БОРТОВАЯ СИСТЕМА СБОРА ДАННЫХ  

И УПРАВЛЕНИЯ МОДЕЛЬЮ РАКЕТЫ 

 

А.В. Вялков 

Научный руководитель: П.О. Шабуров, к.т.н. 
 

В работе представлены системы координат, а также для опре-

деления движения и положения ракеты, соответствующие им ко-

ординаты. Приведен пример бортовой системы сбора данных ис-

пользуемая в моделировании ракеты. 

Ключевые слова: системы координат, ракета, датчики, мо-

дель ракеты. 

 

Для сопоставления теории и практики в полетах ракет, ключевые пара-

метры полета фиксируются электронными устройствами. "Altimeter Two" 

[3] – это компактный барометрический высотомер, регистрирующий ос-

новные характеристики полета, но с ограничениями по функционалу и вы-

сокой стоимостью. "ComFly-030" записывает данные полета на всем его 

протяжении, позволяя анализировать их на компьютере. 

Ракетный полет требует отслеживания движения ракеты относительно 

земли и воздуха. Используются различные системы координат, включая 

земную, траекторную, скоростную и связанную, чтобы определить поло-

жение ракеты в пространстве. Эти системы соответствуют ГОСТ 20058-80, 

являются прямоугольными и правосторонними, с положительными углами 

и угловыми скоростями, указывающими на вращение против часовой 

стрелки [1]. 

 
Рис. 1. Земная система координат 

Земная система коорди-

нат OoXgYgZg фиксирована 

относительно Земли, с нача-

лом в точке запуска ракеты 

на уровне моря (рис. 1). Оси, 

принадлежащие этой плоско-

сти, направленны: горизон-

тально в сторону запуска – 

OoXg; вертикально вверх – 

OoYg; перпендикулярная 

этой плоскости – OoZg. 
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Траекторная система координат OXкYкZк связана с движением ракеты, 

начало в её центре масс, и выровненной вдоль скорости ракеты осью OXк. 

Перпендикулярные скорости и расположенные в вертикальной и горизон-

тальной плоскостях соответственно оси – OYк и OZк. Благодаря координа-

там Xg, Yg, Zg  и углам ,  (где Xg – горизонтальное расстояние до раке-

ты, а Yg – её вертикальная координата, примерно равная высоте полета 

(рис. 2), определяется положение траекторной системы. 

 
Рис. 2. Траекторная система  

координат 

Отображает смещение ракеты от её 

исходной вертикальной плоскости – ко-

ордината Zg. Ψ (угол пути) определяет 

направление движения ракеты по гори-

зонтали, в то время как Θ (угол наклона 

траектории) указывает на вертикальное 

направление её движения. Скорость ра-

кеты Vk в точке О может быть выражена 

через её компоненты Xg, Yg, Zg или через 

углы  и . Эти координаты и углы помогают анализировать движение 

ракеты и влияние на неё различных сил. При описании движения ракеты в 

атмосфере применяются связанная и скоростная системы координат. Свя-

занная система OXYZ связана с ракетой и располагается в её центре масс 

(риc. 3). 

 
Рис. 3. Связанная система координат 

 

Ось, расположенная вдоль передней части ракеты – OX, перпендику-

лярная ей и которая лежит в плоскости ракеты – ось OY, а OZ перпендику-

лярна OY и направлена к правому крылу. Положение ракеты можно опре-

делить координатами Xg, Yg, Zg (см. рис. 1) и углами φ, ψ, γ (рис. 4), кото-

рые измеряются относительно земли и не всегда совпадают с направлени-

ем полета. Углы важны для определения направления тяги двигателя. Сис-

тема координат ракеты вращается относительно земной с угловой скоро-

стью , состоящей из угловых скоростей , ,  и их проекций на оси сис-

темы координат. 
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Скоростная система координат OXаYаZа ориентирована по вектору воз-

душной скорости ракеты, с началом в её центре масс. Ось OXа совпадает с 

направлением скорости, OYа лежит в плоскости ракеты и перпендикулярна 

OXа, а OZа перпендикулярна плоскости XаОYа и направлена к правому 

крылу (рис. 5).  

 
Рис. 4. Положение связанной системы  

координат относительно земной 

 

 
Рис. 5. Скоростная система  

координат 

 

При изучении дифференциальных уравнений особенно интересными 

являются их приложения [2]. 

                                 

Данное уравнение объединяет уравнение Мещерского и формулу Ци-

олковского, создавая единое уравнение для траектории полета ракеты. 

Подставляя в него расчетные данные и решая его, мы можем теоретически 

прогнозировать полет. В данном уравнении P обозначает силу тяги, Хупр – 

управляющую силу реактивной струи по оси Х, Уупр – управляющую силу 

реактивной струи по оси У, M – массу ракеты, а V – нормальное ускоре-

ние, направленное к центру кривизны [4]. 

Создание бортовой системы для ракетного аппарата представляет собой 

ключевую инженерную задачу, ведь именно она позволяет собирать цен-

ные данные во время полета, способствующие оптимизации конструкции 

ракеты. В качестве центрального узла этой системы выбран микрокон-

троллер Arduino Nano за его доступность и компактные размеры, что дела-

ет его идеальным для использования в качестве основного элемента [5]. 

Этот микроконтроллер, являясь частью широкого семейства Arduino, от-

личается малыми габаритами, что позволяет эффективно интегрировать 

его в бортовую систему. Согласно разработанной схеме (рис. 6), во время 

полета микроконтроллер способен выполнять следующие функции: 

‒ получение данных от модуля GY-91, который включает в себя MPU-

9250 и BMP280, обеспечивая функции трехосевого гироскопа, акселеро-

метра, магнитометра и датчика давления; 

‒ считывание показаний с цифрового температурного датчика 

DS18B20, подключенного через внешнее питание и резистор на 4,7 кОм; 
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‒ прием данных от GPS-приемника uBlox Neo 6M с активной антен-

ной. 

Кроме того, система способна записывать информацию на SD-карту и 

осуществлять передачу данных через трансивер nRF24L01, подключенный 

с помощью специального адаптера питания.  

 
Рис. 6. Схема спроектированной системы: 

1 – Arduino Nano, 2 – Модуль GY-91, 3 – Датчик температуры DS18B20, 

4 – Приемник GPS uBlox Neo 6M, 5 – Sd card модуль,  

6 – Трансивер nRF24L01,7 – Питание схемы 

 

На рис. 7 изображена конструкция ракеты [6]. 

Данная система способна проверке функциональности перед началом 

запуска, с дальнейшей фиксации момента старта ракеты и ведению отсчета 

времени. Контролирует активации устройств для выпуска парашютов и 

зондов. Обрабатывает, структурирует, сохраняет и транслирует данные че-

рез радиоканал. Записывает актуальную информацию на носитель инфор-

мации. А также определяет параметры движения и позиционирования ра-

кеты. 

Разработана бортовая система, которая собирает информацию и позво-

ляет управлять ракетной моделью. Это сложное программно-аппаратное 

решение, предназначенное для измерения характеристик полёта, управления 

ракетными механизмами и передачи данных через радиопередатчик. В бу-

дущем функционал системы может быть расширен. Микроконтроллер явля-

ется основой бортовой системы. Структура системы показана на рис. 8. 
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Рис. 7. Компоновка ракеты 

 

Рис. 8. Структурное устройство системы 



119 

Был выполнен отбор периферийных модулей на основе их технических 

характеристик, доступности и экономической целесообразности. 

Для связи с картой памяти, играющей роль чёрного ящика, использует-

ся SPI интерфейс через файловую систему FatFS. 
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Предложена модель движения спускаемого аппарата, которая 

учитывает большие углы атаки, крена и скольжения. Записаны 

системы уравнений движения центра масс и уравнений моментов. 

Приведены связи между углами Эйлера в связанной и скоростной 

системами координат и зависимости для углов атаки и скольже-

ния с учётом угла крена. Рассмотрены два варианта решения сис-

тем уравнений движения. 

Ключевые слова: уравнения движения, несущий корпус, спус-

каемый аппарат. 

 

В настоящее время за рубежом в разработке находится множество про-

ектов спускаемых аппаратов (СА), выполненных по крылатой схеме или 
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схеме с несущим корпусом, например, экспериментальные прототипы и 

демонстраторы технологии: RLV-TD (Индия), Shen long (Китай), IXV (Ев-

ропейское космическое агентство), многоразовый корабли Dream Chaser 

(США) и Boeing X-37B (США). Подобный аппарат (схожий по концепции с 

Dream Chaser) планируется создать и в России для обслуживания Россий-

ской орбитальной служебной станции. Особенностью крылатых СА и СА с 

несущим корпусом является большое аэродинамическое качество и воз-

можность существенного бокового манёвра с последующим заходом на 

посадку на аэродром, меньшие перегрузки при входе в атмосферу Земли по 

сравнению с аппаратами баллистического и скользящего спуска, меньшие 

тепловые нагрузки на материал теплозащитного покрытия (ТЗП), что в со-

вокупности позволяется выполнить такой аппарат полностью многоразо-

вым [1]. 

Целью работы является получение математической модели движения 

спускаемого аппарата с высоким аэродинамическим качеством, которая 

позволит получить траекторию СА, оценить аэродинамические, тепловые 

и инерционные нагрузки, действующие на СА, а также проводить анализ 

результатов применения различных программ управления СА. 

На первом этапе необходимо рассмотреть дифференциальные уравне-

ния поступательного движения СА в геоцентрической сферической систе-

ме координат. 

Производная вектора скорости описана системой уравнений [2]: 

                (1) 

где  – масса аппарата; – скорость центра масс аппарата;  – скорост-

ной угол тангажа;  – скоростной угол крена;  – скоростной угол рыс-

канья; Xa, Ya, Za – проекция суммы сил, действующих на СА (кроме массо-

вых и сил инерции) на оси скоростной системы координат (СК): 

,

  (2) 

где α – угол атаки; β – угол скольжения; γ –угол крена; X, Y, Z – проекция 

суммы сил, действующих на СА (кроме массовых и сил инерции) на оси 

связанной СК. 

Производная координат в геоцентрической СК: 
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,

                                    (3) 

где  – географическая долгота;  – высота над уровнем моря; – геогра-

фическая широта;  – радиус Земли. 

Кривизна Земли учтена через добавку к производным   и : 

.

      (4) 

Системы (3) и (4) составляют систему дифференциальных уравнений 

движения центра масс СА, результатом интегрирования которой числен-

ными методами интегрирования будет траектория центра масс СА в гео-

центрической сферической системе координат. 

Уравнение моментов, действующих на СА в связанной СК [2]: 

   (5) 

где , ,  – главные моменты инерции СА; , ,  – моменты 

внешних сил; ,  и  – угловые скорости СА вокруг соответствую-

щей оси связанной системы координат.  
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оценки моментов, действующих на СА, возможно использование плотно-

сти распределения значений моментов, не учитывая значения, выходящие 

за пределы доверительного интервала. 

Угловые скорости вращения СА вокруг центра масс выражены из диф-

ференциальных уравнений для углов Эйлера [2]: 

            (6) 

для этого выражение (6) представлено в матричном виде: 

  (7) 

где  – вектор производных углов Эйлера;  – матрица коэффици-

ентов при угловых скоростях;  – вектор угловых скоростей. 

Связь между углами Эйлера выражена уравнениями, которые получены 

из матриц перехода между скоростной, связанной и стартовой СК [3]: 

                 (8) 
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Уравнения (9) применимы в случае, когда известны характеристики ор-

ганов управления (тяга двигателей стабилизации, влияние аэродинамиче-

ских рулей) и имеется регулятор, который определяет величину управ-

ляющих воздействий в зависимости от отклонения от программной траек-

тории. Если же характеристики органов управления неизвестны, то приме-

нимы уравнения (8), при этом вращательное движение СА задано как 

функция от времени, скорости или высоты (например, задать зависимость 

угла атаки от числа Маха).   

В результате записаны уравнения движения центра масс и вращатель-

ного движения, а также уравнения связей углов Эйлера, вместе состав-

ляющие математическую модель движения СА, уравнений которой могут 

быть решены путём численного интегрирования по двум схемам (рис. 1, 2).  

Первая схема (рис. 1) применима для инженерных расчётов с целью 

оценки нагрузок (аэродинамических, тепловых, от органов управления), 

действующих на корпус СА; оценки управляющих усилий, которые необ-

ходимы для осуществления движения по заданной траектории; оценки 

влияния программы углов α, β, γ  на траекторию и параметры движения 

СА с целью подбора оптимальной (при этом возможно допущение β=0, с 

последующим рассмотрением влияния β как возмущения, вызванного не-

точностью работы системы управления или ветром, так как для СА класса 

несущий корпус β≠0 является нежелательным режимом, приводящим к на-

греву менее защищенной, чем наветренная часть, боковой поверхности 

корпуса). 

 

Рис. 1. Порядок действий при вычислениях по схеме №1 
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Рис. 2. Порядок действий при вычислениях по схеме №2 

 

Вторая схема применима для моделирования работы системы управле-

ния аппарата (рис. 2) и определения коэффициентов регуляторов; оценки 

эффективности органов управления и затрат топлива двигателями реак-

тивной системы управления.  

 
Библиографический список 

1. Raffaello Bottai, Alessandro Del Buono, Francesco Maddaluni Preliminary 

Structural Evaluation and Design of the Dream Chaser lifting-body concept // Project 

Report, Code SSM-35. – 2017. 

2. Баженов С.Г. Основы динамики полёта. – М.: ФИЗМАТЛИТ, 2021. –  

432 с. – ISBN 978-5-9221-1906-1. 

3. Математические модели динамики движения летательных аппаратов: 

учебное пособие/ Т.Ю. Лемешонок [и др.]; Балт. гос. техн. ун-т. – СПб., 2020. – 

122 с.  

 

 

 

  



125 

УДК 621.396.67 

 

МНОГОПОЗИЦИОННЫЙ РАДИОЛОКАТОР ДЛЯ ОБЕСПЕЧЕНИЯ 

НАДЁЖНОЙ ПОСАДКИ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 

В УСЛОВИЯХ ПОСТАНОВЩИКОВ ПОМЕХ 

 

Р.И. Баимов 

Научный руководитель: Н.В. Дударев, к.т.н. 

 
Рассматривается структура и состав системы посадки лета-

тельного аппарата (ЛА), представленной в виде многопозицион-

ного посадочного радиолокационного комплекса. Это позволяет 

обрабатывать информацию с нескольких пространственно-

разнесенных участков поля от источника радиоизлучения. Со-

вместная обработка принятого сигнала значительно повышает 

помехозащищенность и информативность. 

Ключевые слова: система посадки, радиопеленгатор, беспи-

лотный летательный аппарат. 

 

Введение 

В настоящее время актуальной задачей является пеленгация (измерение 

угловых координат) источников радиоизлучения (ИРИ), реализуемая в ра-

диотехнических системах.  

При реализации радиоугломерной системы (РС) для наведения и авто-

матической посадки летательных аппаратов (ЛА) возникает задача измере-

ния угловых координат источников радиоизлучения (ИРИ). Например, при 

размещении ИРИ на борту ЛА для определения координат применяются 

методы пассивной триангуляции. Эта задача имеет важное значение для 

обеспечения точности наведения и автоматической посадки ЛА [1].   

Определение угловых координат ИРИ в трехмерном пространстве тре-

буется в различных системах посадки летательных аппаратов [23]. Отме-

чается, что одними из наиболее важных видов алгоритмов в навигацион-

ных системах, являются алгоритмы определения координат и параметров 

движения объектов по угломерной информации [45]. 

Многопозиционный посадочный радиолокационный комплекс 

(МППРЛК) ЛА представлен в виде структурной схемы на рис. 1. 

МППРЛК (см. рис.1) состоит из нескольких компонентов: измеритель-

ных позиций (ИП), центра обработки данных (ЦОД), посадочной площад-

ки (ПП) и летательного аппарата (ЛА). 
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Рис. 1. Многопозиционный посадочный радиолокационный комплекс 

(МЛПРЛК) 

 
 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2. Двухярусная ИП МППРЛК, содержащая 

в своём составе четыре линейных ФАР, две 

азимутальные линейные ФАР (ФАР1, ФАР3), 

две угломестные линейные ФАР (ФАР2, ФАР4) 

 

 

Многоярусное (более двух) размещение линейных ФАР позволяет уве-

личить точность оценивания первичных координат, также эффективно ра-

ботать ИП в условиях интерференционной неоднородности поля в услови-

ях интенсивных переотражений принимаемого сигнала (рис.2).  
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Требование помехоустойчивости МЛПРЛК 

   

Рис. 3. СДН, РДН ЛФАР с оптимальным амплитудным распределением  

и широки провалом в ДН, дискриминационная характеристика моноим-

пульсного радиопеленгатора 

 

Метод формирования глубоких провалов в ДН ЛФАР позволяет эффек-

тивно одновременно подавить несколько источников помех, действующих 

с различных угловых направлений (рис.3). В ходе проведённых исследова-

ний ранее [68] сделан вывод, что метод формирования глубоких провалов 

в ДН ЛФАР (диаграмме направленности линейной фазированной антенной 

решетки) с оптимальным весовым амплитудным распределением на эле-

ментах ЛФАР реализует критерии для точной пеленгации ИРИ в условиях 

высокой помеховой нагрузки в заданном угловом секторе.  

Определение координат ЛА  
Координаты ЛА в местной системе координат (МСК) ИП могут быть 

определены по формуле: 

 

 ,     (1)  

где – расстояние между ЛА и точкой стояния ИП. 
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Рис. 4. Определение координат ЛА по измерительным средствам 

 

Анализ отклонения координат в зависимости от расположения пе-

ленгов, расстояния, угловой ошибки 

ЛА (ИРИ) расположен в точке x,y,z.  При фиксированном расположе-

нии пеленгов задаётся угловая ошибка пеленгов в виде добавления к пе-

ленгам случайной ошибки с заданным СКО.  

Исследуется влияние количества пеленгов, их расположения и расстоя-

ний до ИРИ на СКО (рис. 5). 

 

 
Рис. 5. Зависимости СКО от количества пеленгов, углового расширения  

главного лепестка ДН, дальности разнесенности пеленгов 
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Для обеспечения минимального СКО и точной пеленгации ИРИ требу-

ется установить от 10 до 20 пеленгационных ИП. Увеличение количества 

ИП не приведет к значительному снижению стандартного отклонения. 

Главный лепесток ДН должен иметь ширину менее 1 градуса для обес-

печения высокой точности и уменьшения зоны неопределенности. 

  

 
Рис. 6. Зависимости фазового искажения ДН от зоны 

 

Наименьшее СКО наблюдаем в дальней и переходной зонах располо-

жения ИРИ, поскольку там фазовое искажение ДН минимально (рис. 6). 

Следовательно, если беспилотный летательный аппарат находится близко 

к ИП, то для этой ИП устанавливается низкий весовой коэффициент дове-

рия, приближенный к нулю. 

Вывод  
Результаты исследования могут быть использованы для оптимизации и 

улучшения работы радиопеленгатора в составе радиоугломерной посадоч-

ной системы ЛА, также при разработке радиопеленгатора с высокой степе-

нью помехозащищенности для решения задач радиомониторинга.  
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Секция 4. БЕСПИЛОТНЫЕ ЛЕТАТЕЛЬНЫЕ АППАРАТЫ 
 

УДК 53.043 

 

КЛАССИФИКАЦИЯ БЕСПИЛОТНЫХ ЛЕТАТЕЛЬНЫХ  

АППАРАТОВ ТИПА TAILSITTER 

 

Н.В. Каширин, Е.С. Несмеянов  

 
Рассмотрены особенности режимов полета беспилотных ле-

тательных аппаратов типа «Tailsitter». В работе приведена клас-

сификация беспилотных летательных аппаратов типа «Tailsitter» 

на основе способа перехода из вертикальной фазы в горизонталь-

ную. 

Ключевые слова: беспилотный летательный аппарат, 

Tailsitter, элероны, винты 

 

Изготовление летательных аппаратов, которые не подвергают пилотов 

опасности, являются превалирующей тенденцией в развитии современной 

авиации.  

На данный момент множество различных типов беспилотных летатель-

ных аппаратов (БПЛА), некоторые из которых являются традиционными, 

так как повторяют форму повсеместно используемых самолетов и вертоле-

тов. Однако в связи с беспрерывным развитием технологий и возможно-

стью отказа от пилота появились новые типы БПЛА, одним из которых яв-

ляется «Tailsitter». 

Конструкция БПЛА типа «Tailsitter» предполагает наличие двух режи-

мов работы: «самолетный», предназначенный для совершения полета на 

дальние расстояния, и «вертолетный», предназначенный для вертикально-

го взлета и посадки с опорой на хвостовую часть, а также «зависания» на 

месте. Этот тип беспилотных летательных аппаратов имеет свои особенно-

сти, по которым стоит разделить их на классы. Принцип перехода из одной 

фазы полета в другую и обратно является выдвигаемым критерием клас-

сификации БПЛА данного типа [1]. 

Для обеспечения вышеуказанного критерия выделаются следующие 

схемы беспилотных летательных аппаратов типа «Tailsitter»: 

1. Схема с изменяемой тягой. В беспилотных летательных аппаратах, 

выполненных по данной схеме в основном, используются четыре несущих 

винта (рис. 1).  

Для осуществления перехода из вертикальной фазы в горизонтальную в 

БПЛА по такой схеме в основном используется изменение тяги на несущих 

винтах (уменьшения тяги на двух винтах, находящих ближе к земле) [2]. 
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Рис. 1. БПЛА Parrot Swing с 4 винтами 

 

Однако, в большинстве случаев в аппаратах такой схемы для перехода 

между фазами используются не только винты, но и элероны на крыльях 

(рис. 2), что позволяет существенно упростить переход и повысить управ-

ляемость, но при этом усложняется конструкция и значительно увеличива-

ется вес. 

 
Рис. 2. БПЛА AeroVironment Quantix, использующий элероны и 4 винта 

 

Существенным недостатком беспилотных летательных аппаратов схе-

мы с изменяемой тягой является то, что не всегда возможно осуществить 

полный переход из вертикальной фазы в горизонтальную и обратно не по-

зволяя достичь всех достоинств БПЛА самолетного типа при горизонталь-

ном полете, принуждая к использованию элеронов, усложняющих конст-

рукцию. Достоинством таких БПЛА является наиболее стабильный взлет, а 

также «зависание» на одном месте; 

2. Схема с использованием дополнительных винтов. Созданные по дан-

ной схеме БПЛА имеют на крыльях дополнительные винты (рис. 3). 
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Рис. 3. БПЛА DELFTACOPTER с дополнительными винтами 

 

Принцип работы БПЛА по данной схеме заключается в установке пары 

винтов, направленных перпендикулярно земле во время вертикального 

взлета. Это решение позволяет создать дополнительную тягу для момента 

тангажа, что способствует переходу в горизонтальное положение [3]. 

К основному недостатку данной схемы можно отнести опасность пере-

хода из-за появления момента тангажа, а к достоинствам – простоту изго-

товление БПЛА, исключая использование крыльев сложной конструкции, а 

также возможность разворота в момент зависания; 

3) схема с использованием элеронов. Конструкция по данной схеме 

предполагает наличие крыльев (рис. 4) [4]. 

 

Рис. 4. БПЛА Wingtra 

Для перехода из фазы вертикаль-

ного полета в фазу горизонтального 

в аппаратах такой схемы использо-

вание одного большого элерона или 

множества рулей управления: элеро-

на, закрылок, подкрылок.  

Преимуществом БПЛА, выпол-

ненных по данной схеме, можно от-

нести наиболее стабильный и управ-

ляемый переход между фазами, а 

также лучший горизонтальный по-

лет, а недостатком – использование 

крыльев с наиболее сложной конст-

рукцией в сравнении с другими ап-

паратами типа «Tailsitter». 
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Основная сложность при конструировании беспилотных летательных 

аппаратов типа «Tailsitter» – реализация перехода с фазы вертикального 

полета на горизонтальную и обратно, что обуславливает наличие несколь-

ких схем для производства БПЛА этого типа. Наиболее рациональным ре-

шением является схема БПЛА с использованием крыльев с установкой до-

полнительных рулей управления, но при этом теряется стабильность поле-

та во время смены фаз. Однако самым простым с конструктивной точки 

зрения является использование схемы с дополнительными винтами. Для 

видеосъемки в высоком качестве рациональней использовать БПЛА, вы-

полненные по схеме изменяемой тягой. 
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Беспилотные летательные аппараты (БПЛА) имеют некоторые пре-

имущества перед пилотируемыми устройствами: отсутствие необходимо-
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сти управления пилотом, меньшие габариты. Эти достоинства заставляют 

развиваться современную авиацию, что сопутствуется появлением не 

только новых аппаратов, но и схем, по которым они проектируются.  

Летательные аппараты самолетного типа являются традиционными в 

авиации, так как практика их конструирования имеет обширную историю. 

Возможность беспилотного управления аппаратов такого типа является 

прямым продолжением использование накопленного опыта с использова-

нием современных технологий. Однако в современном мире все чаще тре-

буется использовать достоинства не только самолетов, но и вертолетов. По 

этой причине на данный момент существуют БПЛА самолетного типа вер-

тикального взлета и посадки. 

Существует множество различных схем, по которым изготавливаются 

БПЛА самолетного типа вертикального взлета и посадки, что требует до-

полнительного изучения каждой схемы в отдельности для выявления ха-

рактерных признаков, достоинств и недостатков, отличающих их между 

собой. 

Существуют следующие схемы БПЛА самолетного типа вертикального 

взлета и посадки: 

1. Схема Tailsitter (рис. 1). Конструкция по данной схеме предполагает 

два режима работы аппарата: 

 взлетный и посадочный – аппарат находится в вертикальном поло-

жении; 

 полетный – аппарат находится в горизонтальном положении. 

Основной решаемой инженерами задачей является переход между фа-

зой вертикального полета и горизонтального полета [1]. 

 

Рис. 1. V-Bat БПЛА-Tailsitter 

 

Достоинством данной схемы является использование самой малой по 

габаритам взлетной площадки, высокая скорость полета в горизонтальном 

положении, возможность разворота в моменте зависания в воздухе некото-
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рых отдельных моделей, а недостатком – сложный механизм реализации 

перехода из вертикального положения в горизонтальное и обратно [1]. 

2. Схема «винтокрыл» (рис. 2). Принцип работы конструкции, выпол-

ненной по данной схеме, заключается в том, что летательный аппарат при 

взлете находится в горизонтальном положении, а после поднятия на опре-

деленную высоту начинает самолетный полет.  

 

Рис. 2. Battlehog 100x, выполненный по схеме винтокрыл 

 

Достоинством данной схемы является возможность разворота в момен-

те зависания в воздухе и самая большая скорость среди всех схем БПЛА 

самолетного типа вертикального взлета и посадки, а недостатками –малая 

энергоэффективность и сложная конструкция [2]. 

3. Z-схема. Особенностью этой конструкции является то, что крылья 

расположены под углом к фюзеляжу. При разгоне роторы дают заметный 

подъёмный вектор, что обеспечивает БПЛА минимальный разбег (рис. 3). 

 
Рис. 3. TUDelft, выполненный по Z-схеме 

 

Основным достоинством БПЛА по такой схеме – простота эксплуата-

ции, а к недостаткам можно отнести необходимость небольшой разгонной 

полосы при старте [3]. 

4. Схема «конвертоплан» (рис. 4). У аппаратов, выполненных по такой 

схеме, присутствуют поворотные винты, которые при взлете работают в 

качестве несущего винта вертолета, а при горизонтальном движении – как 

тянущие и подъемная сила создается при помощи крыла. 

Можно выделить два основных способа изменения положения винта: 

1. Аппараты с поворотным винтом, где поворачивается только винт или 

гондолы с винтами и двигателями, что является более частым решением. 
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2. Аппараты с поворотным крылом, где вращается все крыло, что не 

создает дополнительных помех при взлете. 

 

 

Рис. 4. Eagle Eye, выполненный по схеме конвертоплан 

 

Преимуществами данной схемы является возможность разворота на 

месте в моменте зависания, повышенная грузоподъемность, недостатками 

– сложность конструкции поворотного механизма, трудность управления, 

малая энергоэффективность. 

БПЛА вертикального взлета и посадки позволяют выполнять различ-

ные по сложности миссии в ограниченных по площади взлёта пространст-

вах. Большинство БПЛА данного типа обладают существенным недостат-

ком, который заключается в сложностях определенных конструктивных 

составляющих. БПЛА типа конвертоплан, винтокрыл, а также некоторые 

модели Tailsitter имеют схожее преимущество в виде разворота в моменте 

зависания в воздухе, что делает их наиболее удобными для исследователь-

ских целей. Схема-Tailsitter, также лишена недостатка в виде низкой энер-

гоэффективности, но при этом имеет сложную систему перехода их верти-

кального положения в горизонтальное. 
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