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сти, которые предоставляют каталоги СПС для исследований факторов космической погоды, таких
как: динамика солнечной активности, структура и состояние межпланетной среды и магнитосферы
Земли.
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ВВЕДЕНИЕ

Солнечное протонное событие (СПС) – одно
из наиболее важных проявлений солнечной ак-
тивности (СА). Потоки энергичных солнечных
заряженных частиц не только сами создают ради-
ационную угрозу экипажам и технике космиче-
ских миссий, но и являются возможным пред-
вестником геомагнитных бурь, инициируемых
совокупным действием на магнитосферу Земли
солнечного ветра и магнитного поля коронально-
го выброса массы (КВМ). СПС – очень сложные,
разнообразные, в настоящее время недостаточно
изученные и плохо предсказуемые явления. На
характеристики потоков частиц, регистрируемых
в околоземном космическом пространстве, влия-
ют физические процессы генерации частиц на
Солнце и состояние межпланетной среды при
распространении в ней частиц. Исследование
проявлений солнечной активности и ее воздей-
ствий на межпланетное пространство потребова-
ло систематизации данных о СПС, об их источ-
никах и о сопутствующих явлениях. Возможность
определить закономерности процессов, типич-
ные и экстремальные характеристики явлений
может предоставить только большой статистиче-
ский материал, собираемый в каталогах СПС.

Первый каталог СПС был составлен для
19 цикла СА (1955–1969 гг.) под руководством из-
вестных специалистов по физике Солнца Z. Svestka
и P. Simon международной исследовательской
группой при участии и советских ученых в 1975 г.
[1]. Большой массив данных представляет наи-
больший интерес для научных исследований при
условии однородности информации в нем. Серия
однотипных каталогов, охватывающих длительные
временные интервалы, призвана решать эту про-
блему. Каталоги СПС последующих циклов СА
были созданы и опубликованы в СССР и в России
(часть 20 цикла – 1964–1975 гг. [2, 3], 21 цикл –
1975–1986 гг. [4, 5], 22 цикл – 1986–1996 гг. [6],
23 цикл – 1997–2008 гг. [7], 24 цикл – 2009–2019 гг.
[8]). В этой серии каталогов СПС собрана инфор-
мация не только о потоках солнечных протонов,
но также об источниках протонов на Солнце; о яв-
лениях, сопутствующих СПС в оптическом, рент-
геновском и радиоизлучениях Солнца; о состоя-
нии околоземного космического пространства.
Каталоги СПС созданы на основе эксперимен-
тальных данных, полученных международным на-
учным сообществом и представленных в мировой
сети. Серия каталогов СПС размещена в Мировом
центре данных по солнечно-земной физике
[http://www.wdcb. ru/stp/data/SPE/]. Каталог СПС
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ВЛАСОВА и др.

23 цикла СА является единственным российским
каталогом, размещенным в Национальной базе ге-
лиогеофизических данных США в разделе “Кос-
мическая погода” [https://www.ngdc.noaa.gov/stp/
space-weather/interplanetary-data/solar-proton-events/
documentation/].

В настоящее время существует ряд других ка-
талогов СПС, в которых собрана информация о
потоках протонов, в основном, с энергией более
10 МэВ. Известные нам каталоги СПС (напри-
мер, [9–12]) преимущественно основаны на экс-
периментальных данных, полученных с одного
или только двух КА, а также в ограниченных ин-
тервалах энергий и/или времени. Потоки солнеч-
ных энергичных частиц – один из основных фак-
торов космической погоды, мониторинг которого
осуществляется в центрах космической погоды. В
NOAA Space Environment Services Center ведется
учет всех СПС (Solar Proton Events Affecting the
Earth Environment [http://umbra.nascom.nasa.gov/
SEP/]), зарегистрированных на КА только одной
серии GOES, начиная с 1976 г. Список СПС
включает основные параметры СПС (дату, время
начала и максимума, поток протонов с энергией
>10 МэВ, координаты предполагаемого источни-
ка – солнечной вспышки и ее мощности: оптиче-
ский и рентгеновский баллы вспышки). В каталог
NOAA включены события, в которых поток ча-
стиц с энергией >10 МэВ не меньше 10 ча-
стиц/(см2 с ср) = 10 pfu. Если на фазе спада потока
протонов одного события, при этом поток еще
превышает 10 pfu, происходит другое событие, то
второе в каталог не включается.

Отдельные каталоги СПС созданы на основе
данных нескольких энергетических каналов КА
SOHO, STEREO-A, STEREO-B, HELIOS-A, HE-
LIOS-B за время функционирования каждого из
КА [https://sepserver.eu/]. Существуют каталоги
СПС 23 и 24 циклов СА, созданные по данным
двух дифференциальных каналов КА WIND и
фактически одного канала КА SOHO [http://www.
stil.bas.bg/SEPcatalog/homeind_new.html]. Пре-
имуществами данных каталогов являются нали-
чие информации о радиоизлучении в периоды
СПС, а также возможность выбора событий по
некоторым заданным параметрам. В работе [9]
приведены информация о СПС с 1970 по 2002 г. и
результаты статистического анализа этих собы-
тий. На основе протонных измерений на спутни-
ках GOES и IMP-8, данных нейтронных монито-
ров и рентгеновских измерений GOES создана ба-
за данных с 1975 по 2003 г. (1144 протонных
события с энергией >10 МэВ), объединяющая ин-
формацию о протонных возрастаниях у Земли и
их возможных солнечных источниках [13]. На осно-
ве экспериментальных данных по регистрации сол-
нечных энергичных частиц с энергией >55 МэВ на
1 а.е. космическими аппаратами SOHO, ACE,
STEREO-A и STEREO-B, находящимися в широ-

ком диапазоне гелиодолгот (>45°), создан каталог
СПС в 2009–2016 гг. [14].

Особую группу представляют самые мощные
СПС, зарегистрированные сетью наземных ней-
тронных мониторов (Ground Level Enhancement,
GLE). Возрастания темпа счета этих установок во
время таких событий вызваны заряженными ча-
стицами с энергией выше геомагнитного и атмо-
сферного порогов обрезания. В полярных районах
на уровне моря нейтронные мониторы регистриру-
ют вторичные частицы, в основном нейтроны, ге-
нерированные в атмосфере солнечными протонами
с жесткостью выше 1 ГВ. Чувствительность совре-
менных нейтронных мониторов позволяет реги-
стрировать потоки частиц выше ~0.05 (см2 ⋅ с ⋅ ср)–1.
За всю историю наблюдений, с 1942 по 2017 г. было
зарегистрировано 72 таких события. Информа-
ция о GLE-событиях собрана в каталоге [http://
gle.oulu.fi/#/]. Можно видеть временной профиль
события по данным всех наземных станций или
некоторых выбранных.

Цель данной работы – описать достоинства
серии каталогов СПС; по экспериментальным
данным, собранным в этих каталогах, определить
некоторые общие закономерности и особенности
23 и 24 циклов СА; показать возможности, кото-
рые предоставляют каталоги СПС для исследова-
ний космической погоды.

1. КАТАЛОГИ СПС 20–24 ЦИКЛОВ 
СОЛНЕЧНОЙ АКТИВНОСТИ

Серия каталогов СПС 20–24 циклов СА (в даль-
нейшем будем называть каталоги этой серии – про-
сто каталоги СПС) [2–8] создана авторским кол-
лективом научных сотрудников НИИЯФ МГУ,
ФИАН, ИЗМИРАН и ИПГ. В серии каталогов
СПС (вместе с первым каталогом Z. Svestka и
P. Simon [1]) собрана информация практически
за 6 полных 11-летних циклов солнечной актив-
ности. Самое основное достоинство этой серии в
том, что каталоги СПС содержат многолетний
однородный ряд экспериментальных данных –
неоценимый научный материал для исследова-
ния различных физических процессов в космиче-
ском пространстве.

Серия каталогов СПС имеет ряд отличий по
сравнению с существующими в настоящее время
другими каталогами:

– В каталоги СПС включены все события, в ко-
торых максимальный поток протонов с энергией
Е ≥ 10 МэВ не менее 1 pfu = 1 частица/(см2 с ср), в
отличие от других каталогов, в которых нижний
порог по интенсивности потока частиц обычно
составляет 10 pfu.

– Экспериментальные данные по потокам сол-
нечных энергичных частиц представлены в широ-
ком энергетическом диапазоне: ∼1–104 МэВ.
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– Рассматриваются все события, если наблю-
дается их тесная последовательность и существу-
ет возможность определения источника солнеч-
ных частиц в конкретном событии.

– Каталоги СПС создаются по эксперимен-
тальным данным всех доступных КА, регистриру-
ющих потоки солнечных протонов в необходи-
мом диапазоне энергий, как в межпланетной сре-
де, так и на околоземных орбитах, а также по
данным сети наземных нейтронных мониторов
(табл. 1).

– В каталоги СПС включен ряд приложений, в
которых содержится пояснительная информа-
ция: сведения о космических аппаратах и прибо-
рах, регистрирующих солнечные протоны; мето-
дика определения источников возрастаний пото-
ков солнечных протонов; определение потоков и
энергетического спектра релятивистских солнеч-
ных протонов по данным нейтронных монито-
ров; определение квазимаксимальной энергии
солнечных протонов в событии; список обозна-
чений и сокращений по явлениям и событиям,
представленным в материалах каталога. Все пере-
численные выше разделы каталогов СПС имеют
варианты на русском и английском языках.

– Основная часть каталога состоит из совокуп-
ности разделов, каждый из которых содержит ин-
формацию о конкретном событии (разделы пред-
ставлены только на английском языке). Раздел
начинается с легенды события, в которой пред-
ставлены: дата события; день года; полные дан-
ные об источниках события; информация о явле-
ниях, которые могли повлиять на наблюдаемый
поток солнечных протонов. Подробное описание
легенды можно прочитать в приложении к ката-
логу СПС (см., например, [7]).

– Кроме легенды раздел, посвященный каж-
дому СПС, содержит таблицы и графики. Графи-
ческое представление добавлено для быстрого и
наглядного обзора события. На первом графике
представлены временные профили не только по-
токов солнечных протонов, но и других парамет-
ров, характеризующих самые важные явления,
связанные с рассматриваемым событием, но не
включенных в основной материал каталога: рент-
геновское излучение Солнца, определяющее уро-
вень солнечной активности; поток солнечных
электронов; скорость солнечного ветра и индук-
ция магнитного поля – характеристики условий
распространения протонов в межпланетной сре-
де; Dst-вариация – индекс, свидетельствующий
об уровне геомагнитной возмущенности и, в
частности, о границах проникновения солнечных
частиц в магнитосферу Земли. На рис. 1 представ-
лен обзорный график СПС 7.I.2014, на примере
которого можно видеть основные моменты, рас-
сматриваемые в каталоге. Данное событие выбра-
но как типичное и в то же время наиболее показа-

тельное, охватывающее основные черты всех
100 рассмотренных событий 24 цикла. Все графи-
ки охватывают несколько бóльший временной
интервал, чем сама длительность события, для
понимания предыстории события на Солнце, в
межпланетном пространстве и в магнитосфере
Земли, а также ситуации после события. Затуше-
ванная область на обзорном графике для каждого
СПС указывает на само событие и его продолжи-
тельность. Можно видеть, что событию предше-
ствовала солнечная активность, в результате ко-
торой наблюдались два возрастания солнечных
протонов: 5.I и 6.I.2014. СПС 7.I.2014 рассматри-
вается как отдельное событие несмотря на то, что
началось на фазе спада СПС 6.I.2014. Спокой-
ный, слегка убывающий по скорости солнечный
ветер свидетельствует о практически невозму-
щенном пространстве, способствующем свобод-
ному распространению частиц. Можно видеть
приход небольшой ударной волны к началу собы-
тия. Как указано в легенде, событие наиболее ве-
роятно ассоциируется с солнечной вспышкой
X1.2/2N с гелиокоординатами S15W11, произо-
шедшей 7.I.2014 в 18:04 UT в активной области
АR11944. Интегральный поток мягкого рентгенов-
ского излучения (1–8 Å) составил ∼0.25 Дж/м2.
В каталоге приведены сведения о корональном вы-
бросе массы (КВМ) 7.I.2014: время появления в
поле зрения коронографа – 18:24 UT; скорость
выброса – V = 1830 км/с; угловой раствор (угловая
ширина) КВМ вблизи Солнца – Δϕ = 360°; позици-
онный угол первого появления КВМ, обнаружен-
ного коронографом LASCO-SOHO, ‒ dA = 231°.
Начало возрастания потока солнечных протонов
зафиксировано в ∼18 UT (с точностью 1 ч). Мак-
симальный поток протонов с энергией >10 МэВ
составил ∼1000 (см2 с ср)–1. Для каждого события
в каталоге СПС представлены временные профи-
ли потоков протонов по экспериментальным дан-
ным с максимально возможного количества КА.
Для СПС 7.I.2014 в каталоге можно видеть времен-
ные профили потоков протонов по данным КА
ACE, SOHO, Электро, GOES, Метеор, POES.

– Для каждого СПС представлены энергетиче-
ские спектры интегральных потоков солнечных
протонов в максимуме (максимумах) события.
Понятие энергетического спектра протонов в
максимуме события было введено исторически,
когда предполагались практически мгновенная
инжекция солнечных частиц в межпланетное
пространство и дальнейшее распространение их
путем диффузии. В этом случае спектр в макси-
муме отражает спектр частиц, ускоренных на
Солнце. Развитие представлений об ускорении и
распространении солнечных частиц привело к
сценариям, в которых рассматривается длитель-
ное и/или многократное ускорение и сложная
картина распространения частиц в короне Солн-
ца и в межпланетной среде с учетом геометрии
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Таблица 1. Источники экспериментальных данных каталога СПС 24 цикла СА

Космические аппараты
и наземные нейтронные 

мониторы
Орбита Приборы

Интегральные 
энергетические 

каналы, (Е>), МэВ

Дифференциальные 
энергетические 

каналы, МэВ

АСЕ Точка либрации L1, 
1.5 млн км

SIS 10 –
30

SOHO Точка либрации L1, 
1.5 млн км

LION 0.75–2
2–6

EPHIN 50 4–8
8–25

25–53

GOES Геостационарная орбита, 
∼36600 км

EPS 5 350–420
10 420–510
30 520–470
50
60
100
700

Электро Геостационарная орбита, 
∼36600 км

SCR-E 13.7–23
23–42
42–112

GALS-MP 600 –
800
1100

POES Полярная орбита, 
∼800 км

MEPED 6.9 0.24–0.8
16 0.8–2.5
36 2.5–6.9
70
140

POES после 2015 г. 25

50
100

Метеор Полярная орбита, 
∼800 км

SCR-1 1–100
3–10

GALS-MP 15 –
25

600
800
1100

PAMELA – научный 
аппарат

Квазиполярная эллипти-
ческая орбита, наклоне-
ние 70°, ∼350–610 км

TRACKER – 90–4000

Сеть нейтронных мони-
торов

500
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магнитного поля. Принимаются во внимание
диффузия, конвекция, адиабатическое охлажде-
ние, а также (в последних работах) дрейф частиц.
Безусловно, все эти факторы могут влиять на по-
ток частиц в максимуме события и нередко при-
водят к наличию плоского максимума или двух-
трех максимумов. Тем не менее, спектр в макси-
муме по-прежнему является одной из главных ха-
рактеристик события, так как дает представление
о первом, зачастую наиболее мощном, этапе
энерговыделения на Солнце, а также, в случае не-
скольких максимумов, о наличии нескольких на-
лагающихся по времени солнечных событиях.
Определение этого индекса на протяжении всей

истории изучения СПС делает однородным ряд
данных, характеризующих события. До настоя-
щего времени нет полного понимания процессов,
связанных с солнечными протонными события-
ми, и нет общепринятого параметра, которым
можно было бы характеризовать мощность собы-
тия. На рис. 2 для примера приведен энергетиче-
ский спектр интегральных потоков солнечных
протонов в максимуме одного из событий, приве-
денных в каталоге СПС, – 7.I.2014. Интегральные
спектры строились по максимальным потокам
протонов всех энергий, зарегистрированных в
данном событии. Потоки протонов, регистриро-
вавшиеся в ограниченных интервалах энергий,

Рис. 1. Временные профили рентгеновского излучения Солнца по данным КА GOES; потоков солнечных электронов
по данным КА SOHO; потоков солнечных протонов по данным КА GOES; скорости солнечного ветра (Vsw) и величины
межпланетного магнитного поля (B) по данным КА ACE и Dst-вариации 5–17.I.2014.
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пересчитывались в интегральные. Если в собы-
тии выделено два-три максимума, то спектры
строились для каждого максимума. Прямолиней-
ный в логарифмическом масштабе участок спек-
тра, в большинстве событий для E ∼ ≥10–30 МэВ,
аппроксимирован степенной функцией по энер-
гии – J ∼ E–γ. На рисунках спектров также пред-
ставлены уменьшенные в 10 раз потоки галакти-
ческих космических лучей (ГКЛ, GCR) для пери-
ода максимума СА по ГОСТ 25645.150-90. Для
каждого события рассчитана величина квазимак-
симальной энергии (Eqm), при которой наблюда-
ется пересечение спектров солнечных протонов и
0.1 потока ГКЛ. Величина Eqm зависит от вида
спектра в событии. Введенный параметр Eqm –
это первое приближение к реальной максималь-
ной энергии наблюдаемых потоков протонов в
данном солнечном событии [15].

– В каталогах для каждого события приведены
таблицы, содержащие экспериментальные дан-
ные по максимальным интегральным и диффе-
ренциальным потокам протонов, измеренных на
всех имеющихся КА, во всех диапазонах энергий.
Для 24 цикла перечень КА и диапазонов энергий
представлен в табл. 1. Также каталоги СПС содер-
жат таблицы с информацией об электромагнит-
ных и других сопутствующих каждому событию
явлениях (см., например, [7]).

– В раздел каждого события включен список
публикаций, имеющих отношение к данному со-
бытию. Каталоги СПС включают в себя также об-
щий список публикаций, в которых обсуждаются
СПС данного цикла. К сожалению, список вклю-
чает только публикации, вышедшие на момент
завершения каталога. При создании списка пуб-
ликаций были использованы ресурсы сайтов
[https://ui.adsabs.harvard.edu/; https://scholar.google.

com/; http://europa.agu.org/?view=search; https://
onlinelibrary.wiley.com/]. Использованы ключе-
вые слова: solar energetic particles + date; solar par-
ticle events + data.

– В серии каталогов СПС основная информа-
ция обо всех СПС в данном цикле представлена в
сводной таблице. В таблице для каждого события
содержатся характеристики потока частиц (дата,
время начала и максимума, поток протонов с
энергией >10 МэВ, показатель спектра, квази-
максимальная энергия) и характеристики источ-
ника частиц – солнечной вспышки и/или КВМ
(время, класс вспышки – рентгеновский и опти-
ческий, координаты, активная область).

2. ЭЛЕКТРОННАЯ ФОРМА КАТАЛОГА СПС 
24 ЦИКЛА СОЛНЕЧНОЙ АКТИВНОСТИ

В отличие от предшествующих каталогов СПС
данной серии, для 24 цикла СА разработана элек-
тронная интерактивная форма каталога. На сайте
Центра данных оперативного космического мо-
ниторинга (ЦДОКМ) НИИЯФ МГУ [http://smdc.
sinp.msu.ru] в разделе “Космическая погода” со-
здана страница каталогов СПС 20–24 циклов СА
[http://swx.sinp.msu.ru/apps/sep_events_cat/index.
php?gcm=1&lang=ru]. Пользователи могут полу-
чить PDF-файлы каталогов СПС 20–24 циклов, а
также общую таблицу и список публикаций по
всем СПС 24 цикла СА.

В интерактивной форме каталога СПС 24 цик-
ла СА представление данных осуществляется в
объектно-ориентированном формате JSON и до-
ступ к данным производится на основе протокола
REST API, что удобно с точки зрения разработки
программ для анализа и отображения данных.
Преимущество такого подхода заключается в от-

Рис. 2. Энергетический спектр интегральных потоков солнечных протонов в максимуме события 7.I.2014.

0.1 GCR
GOES
POES
Метеор 
ACE
SOHO
Электро
PAMELA

Jp
(>

E
),

 1
/(

cм
2  с

 с
р)

0.1
0.0001

E, МэВ

γ = 3.8

0.1 GCR

Eqm = 400 МэВ

1000

100

10

1

10 000

0.01

0.001

0.1

1000100101 10 000



КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 3  2022

КАТАЛОГИ СОЛНЕЧНЫХ ПРОТОННЫХ СОБЫТИЙ 187

сутствии специальных программ для построения
и извлечения данных из текстовых файлов и их
преобразования в требуемую структуру.

Для каждого события из полного списка СПС
с 2010 по 2017 г. (в 2008–2009 гг. и в 2018–2019 гг.
СПС не наблюдались) создана своя страница, ко-
торая содержит легенду события, обзорный гра-
фик (см., например, рис. 1) и временные профи-
ли потоков протонов по данным КА АСЕ, распо-
ложенного в межпланетной среде в точке L1, ИСЗ
GOES и Электро (геостационарная орбита) и ИСЗ
Метеор (низковысотная полярная орбита). Для
каждого СПС пользователь может посмотреть и
получить с сайта файлы в doc-формате с таблица-
ми и энергетическими спектрами интегральных
потоков солнечных протонов в максимуме собы-
тия и временные профили потоков протонов по
данным КА SOHO и POES. Реализована возмож-
ность сортировки и выбора СПС по заданным
пользователем параметрам: дата, интенсивность,
гелиокоординаты источника (долгота и широта),
класс солнечной вспышки (рентгеновский и оп-
тический), активная область, определенные па-
раметры КВМ, GLE-события, величина показа-
теля энергетического степенного спектра, квази-
максимальная энергия события.

3. О НЕКОТОРОРЫХ СТАТИСТИЧЕСКИХ 
ОСОБЕННОСТЯХ СОЛНЕЧНЫХ 

ПРОТОННЫХ СОБЫТИЙ 23 И 24 ЦИКЛОВ 
СОЛНЕЧНОЙ АКТИВНОСТИ

Информация об основных характеристиках
солнечных протонных событий, представленная
в каталогах СПС, может быть использована для
сравнительного исследования циклов СА. Анализ
накопленных значений числа солнечных пятен,
количества СПС с J(E > 10 МэВ) ≥ 1 pfu, событий
GLE, солнечных вспышек рентгеновского класса X
и КВМ в 21–24 циклах СА показал, что наиболь-
шие различия наблюдаются между 23 и 24 цикла-
ми [16]. 21 и 22 циклы СА относятся к эпохе повы-
шенной солнечной активности, 23 цикл – к пере-
ходному периоду между эпохами, 24 цикл
начинает эпоху пониженной солнечной активно-
сти [17]. Выберем для исследования 23 и 24 циклы
СА. По числу солнечных пятен 24 цикл был при-
мерно в 1.5 раза слабее 23 цикла (рис. 3, Rz: сгла-
женные числа солнечных пятен за месяц – тол-
стая линия и реальные – тонкая). В 23 цикле в те-
чение 10 лет (1997–2006 гг.) наблюдалось
146 СПС с J(E > 10 МэВ) ≥ 1 pfu среди них 16 со-
бытий GLE, в 24 цикле в течение 8 лет (2010–
2017 гг.) – 100 событий среди них только 2 GLE
(на рис. 3 и на последующих рисунках GLE-со-
бытия нанесены треугольниками). В 23 цикле СА
GLE наблюдались примерно равномерно в тече-
ние цикла, в 24 цикле одно GLE – в максимуме
цикла, одно – на поздней фазе спада. Нельзя вы-

делить закономерность в распределении GLE в
течение цикла и при анализе также 21 и 22 циклов
[16]. В этой работе также показано, что в 21–
23 циклах количество событий с J(E > 10 МэВ)
было примерно в ~9–12 раз больше, чем событий
GLE, а в 24 цикле это соотношение составляло
~47. Сравнивая 23 и 24 циклы СА (рис. 3), можно
видеть, что наиболее интенсивные СПС с E >
> 10 МэВ зарегистрированы в максимуме циклов
и на фазах спада. В 23 цикле событий с J(E >
> 10 МэВ) > 102 pfu было зарегистрировано мало,
с J(E > 10 МэВ) ∼ 104 pfu не было. В GLE-событи-
ях интенсивность потока солнечных протонов с
E > 10 МэВ близка или превышает 102 pfu, также
можно видеть небольшую тенденцию к ее увели-
чению с развитием циклов, но статистика слиш-
ком мала.

Одной из основных и важных для космиче-
ской погоды характеристик СПС является энер-
гетический спектр потоков протонов, который
определяется, в основном, физическими процес-
сами на Солнце, приводящими к ускорению за-
ряженных частиц. Корональное распространение
частиц, а также распространение в межпланетной
среде могут оказать искажающее влияние на на-
блюдаемый около Земли спектр по сравнению со
спектром генерации. На космическую погоду
влияет именно наблюдаемый спектр солнечных
протонов, который и оценивается в каталоге. Ха-
рактер энергетического спектра определяет сте-
пень радиационного воздействия потоков солнеч-
ных частиц на космические аппараты и человека в
космическом пространстве. Жизнь космонавтов и
работоспособность космической техники напря-
мую зависят от величин потоков заряженных ча-
стиц, в частности, солнечных протонов, различ-
ных энергий (см., например, [18]).

Форма энергетического спектра солнечных
протонов с различной степенью точности может
быть описана несколькими способами. Напри-
мер, в работе [19] было предложено описание спек-
тра в виде экспоненциальной функции от жестко-
сти. Анализ 145 СПС по данным КА IMP-4,5 пока-
зал, что в диапазоне энергий 4–80 МэВ спектр
может быть описан степенной функцией от энер-
гии [20]. Также было отмечено, что спектры в об-
ласти энергий 4–20 МэВ более жесткие, чем в об-
ласти 20–80 МэВ. В настоящее время спектры
солнечных протонов описываются и экспонен-
циальной, и степенной функциями, а также их
комбинациями, как по энергии, так и по импуль-
су. В каталогах СПС 20–24 циклов СА прямоли-
нейная часть интегрального спектра потоков про-
тонов в максимуме (максимумах) события ап-
проксимируется степенной функцией по энергии
с показателем γ (рис. 2). В данной статье исполь-
зуются показатели спектров потоков протонов
только в первом максимуме события. Без притя-
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заний на точное описание полного спектра такая
аппроксимация дает представление о характере
события и о примерном соотношении макси-
мальных потоков частиц в разных диапазонах
энергий. При энергии ∼10–30 МэВ в спектре сол-
нечных протонов часто наблюдается излом, при
этом в области малых энергий спектр становится
более жестким (см., например, рис. 2). По дан-
ным каталогов СПС 23 и 24 циклов СА разброс
величин показателей спектров достаточно широк
и не зависит от фазы солнечного цикла (рис. 3).
В 24 цикле СА только 3 события имеют показа-
тель (γ) < 2 в диапазоне энергий примерно от 20 до

400 МэВ. Можно видеть, что при аппроксимации
энергетического спектра солнечных протонов,
принятой в каталогах СПС данной серии, вели-
чина показателя спектра GLE-событий также
очень сильно варьирует. В работе [21] для GLE-
событий проведена оценка спектра флюенсов
протонов с энергией >30 и >200 МэВ. Показано,
что мощные события имеют очень жесткий
спектр. Аналогичный вывод для GLE-событий
сделан в работе [22].

Распределение показателей спектров по шкале
интенсивностей потоков протонов c E > 10 МэВ
демонстрирует широкий разброс (рис. 4). Тем не

Рис. 3. Временные распределения числа солнечных пятен (Rz), интенсивностей (J) солнечных протонов c E > 10 МэВ
и показателей энергетических спектров в 23 и 24 циклах СА (см. текст).
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менее, можно говорить о некотором смягчении
спектра при увеличении мощности события. Но,
несмотря на большой разброс величин показате-
лей спектров (γ), вычисленные зависимости γ от
lg(J) очень близки для 23 и 24 циклов СА: γ =
= (2.2 ± 0.1) + (0.31 ± 0.06)lg(J) и γ = (2.33 ± 0.08) +
+ (0.41 ± 0.06)lg(J), соответственно (линии на
рис. 4).

В 24 цикле СА события с бóльшими потоками
протонов с Е > 10 МэВ ассоциируются с солнеч-
ными вспышками рентгеновского класса Х, и
можно видеть небольшую тенденцию к росту пото-
ка при увеличении мощности вспышки, в 23 цикле
такой зависимости не обнаруживается (рис. 5).
GLE-события преимущественно ассоциируются
со вспышками класса Х. Только одно GLE-собы-
тие в 23 цикле СА связано со вспышкой класса С
(18.IV.2001). В Каталоге отмечено, что данная
вспышка с большой вероятностью является ис-
точником наблюдаемых потоков протонов, но
вспышка произошла на западном лимбе Солнца
(гелиокоординаты вспышки – S20W90). Можно
предположить, что существует неточность в при-
вязке события 18.IV.2001 к данной солнечной
вспышке либо в оценке ее мощности.

В 23 и 24 циклах СА разброс величин показате-
лей спектров потоков солнечных протонов очень
широк, и никакой зависимости от рентгеновско-
го класса вспышки не обнаруживается.

Основными механизмами распространения
солнечных протонов в межпланетной среде явля-
ются диффузия и дрейф в межпланетном магнит-
ном поле, а также конвекция вместе с радиально
расширяющимися потоками солнечного ветра. В
23 и 24 циклах СА в окрестности Земли зареги-
стрировано бóльшее число событий, а также наи-
более мощные события от солнечных источни-

ков, находившихся на западных гелиодолготах
(рис. 6). Полученный результат свидетельствует в
пользу преимущественного распространения сол-
нечных протонов с Е > 10 МэВ по межпланетному
магнитному полю, по крайней мере, на фазе роста
потока и в максимуме события. Приход, часто
быстрый приход, к Земле солнечных частиц от
источников на восточных гелиодолготах может
быть интерпретирован в предположении слож-
ной топологии межпланетного магнитного поля,
существенно отличающейся от модели Паркера
[23], или/и коронального распространения ча-
стиц (например, [24, 25]). Широкий гелиодолгот-
ный интервал распространения СПС также объ-
ясняют ускорением частиц на ударных волнах
КВМ (например, [26]). Для распространения ча-
стиц по поверхности Солнца привлекают меха-
низм взаимодействия с EUV волнами (например,
[27]). Предполагается, что солнечные вспышки
могут вызывать взрывные процессы в других ак-
тивных областях, соединенных силовыми линия-
ми крупномасштабных солнечных магнитных
полей (например, [28]). Предлагаются механиз-
мы коронального или уже в межпланетной среде
переноса частиц поперек среднего магнитного
поля (например, [29]). Для описания движения
энергичных солнечных частиц в межпланетной
среде часто используется диффузионное прибли-
жение, хорошо описывающее основные характе-
ристики изотропных потоков.

Можно видеть (рис. 6), что источники всех
GLE-событий находились на гелиодолготах за-
паднее 10° Е. СПС от источников на восточных
гелиодолготах имеют более жесткий энергетиче-
ский спектр. При регистрации одного СПС не-
сколькими КА на разных гелиодолготах наблюда-

Рис. 4. Распределение показателей спектров по шкале интенсивностей (J) потоков солнечных протонов c E > 10 МэВ
в 23 и 24 циклах СА.
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емые показатели спектра различаются (напри-
мер, [30]).

Распределения СПС 23 и 24 циклов СА по ге-
лиоширотам (рис. 7) немного различаются. В
23 цикле источники СПС наблюдались и в почти
приэваториальных областях, как в северном, так
и в южном полушариях. В 24 цикле видна четкая
полоса (примерно ±5° гелиошироты), где источ-
ников СПС не зарегистрировано. Источники
GLE-событий находились и в северном, и в юж-
ном полушариях Солнца.

Динамику гелиоширотного распределения ис-
точников СПС по мере развития цикла СА можно
видеть на рис. 8. В 23 цикле в приэкваториальных
областях источники СПС наблюдались во второй
половине цикла. Результаты исследования СПС
23 и 24 циклов СА на основе потоков частиц с E ∼
~ 25 МэВ показали, что в 23 цикле распределение
источников СПС между северным и южным сол-
нечными полушариями было асимметрично, то-
гда как в 24 цикле – симметрично [31]. Похожий
вывод можно сделать для гелиоширотного рас-

пределения источников СПС и по потокам сол-
нечных протонов с E > 10 МэВ (рис. 8).

23 и 24 циклы солнечной активности различа-
ются в наибольшей степени следующими пара-
метрами: максимальное значение сглаженных за
месяц солнечных пятен – 181.3 и 116.4; период,
когда наблюдались СПС с J(E > 10 МэВ) ≥ 1 pfu, –
10 лет (1997–2006 гг.) и 8 лет (2010–2017 гг.); СПС
с J(E > 10 МэВ)≥1 pfu – 146 и 100; GLE – 16 и 2, со-
ответственно. Приведенные выше распределения
интенсивностей потоков солнечных протонов с
E > 10 МэВ в максимуме событий и показателей
энергетического спектра интегральных потоков
протонов при аппроксимации степенной функ-
цией не имеют существенных различий в 23 и
24 циклах СА.

4. ОБСУЖДЕНИЕ
Космическая погода – широкое понятие,

включающее в себя различные аспекты солнеч-
но-земных связей и взаимодействий гелио- и гео-
физических процессов. СПС являются одной из

Рис. 5. Распределение интенсивностей (J) потоков солнечных протонов с E > 10 МэВ и показателей спектров по рент-
геновским классам солнечных вспышек в 23 и 24 циклах СА.
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составляющих, которые изучаются в рамках кос-
мической погоды. СПС очень разнообразны по
своим характеристикам. Условия генерации ча-
стиц на Солнце и распространение в межпланет-
ной среде влияют на временные профили, вели-
чины и энергетические спектры потоков солнеч-
ных протонов. Каталоги СПС предоставляют
однородный ряд многолетних данных для стати-
стического подхода к исследованию различных
физических закономерностей.

Солнце – источник радиационной опасности.
Одним из наиболее ярких проявлений солнечной
активности являются солнечные вспышки, и как
следствие – потоки солнечных энергичных ча-
стиц на космических аппаратах и, иногда, на на-
земных установках – GLE-события. Для косми-
ческих миссий одной из основных угроз является
радиационное поражение от солнечных энергич-
ных заряженных частиц. На основе эксперимен-
тальных данных каталогов по потокам солнечных
протонов и, что не менее важно, по энергетиче-
ским спектрам потоков, создаются эмпирические
модели для расчета радиационных доз, которые
могут угрожать жизни людей и функционирова-

нию космических аппаратов не только на около-
земных орбитах, но и, например, во время марси-
анских миссий (см., например, [32]). На основе
экспериментальных данных о СПС и о сопутству-
ющих физических явлениях создаются модели
радиации в космическом пространстве (напри-
мер, [33, 34]).

На основе многолетних данных по динамике
солнечных пятен и СПС могут быть созданы и со-
здаются прогнозы солнечной активности. Для
успешного прогноза геоэффективных активных
явлений на Солнце и их последствий в околозем-
ном космическом пространстве необходимо учи-
тывать фазу развития и характеристики текущего
цикла и эпоху солнечной активности [17, 35].
Число солнечных пятен – показатель развития
солнечного цикла, но при использовании данных
по динамике солнечных пятен возможен только
вероятностный прогноз СПС (см, например,
[36]). При этом, все равно, основой прогноза яв-
ляется однородный ряд многолетних данных по
СПС. В работе [13] проведен сравнительный ана-
лиз характеристик потоков солнечных протонов
и ассоциированных с ними рентгеновских вспы-

Рис. 6. Гелиодолготное распределение интенсивностей (J) потоков солнечных протонов с E > 10 МэВ и показателей
спектров в 23 и 24 циклах СА.
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шек за 28 лет. Делается вывод о том, что выявлен-
ные связи могут быть использованы для создания
прогностических моделей, позволяющих рассчи-
тывать вероятность протонного события, его за-
паздывание и ожидаемый поток протонов на ос-
нове наблюдаемых характеристик рентгеновских
вспышек.

Статистические закономерности и зависимо-
сти, полученные с использованием информации
о СПС, позволяют делать выводы о физических
процессах на Солнце и в межпланетной среде
(см., например, [37]). Результаты статистического
анализа данных Каталогов СПС 21–24 циклов СА
показали, что более энергичные явления (GLE,

Рис. 7. Гелиоширотное распределение интенсивностей (J) потоков солнечных протонов с E > 10 МэВ и показателей
спектров в 23 и 24 циклах СА.
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Рис. 8. Гелиоширотное распределение источников СПС в 23 и 24 циклах СА.

50

–20
–30
–40
–50

20071999 1997

Ге
ли

ош
ир

от
а,

 г
ра

д

 2005 2003 2001 

20
10
0

–10

40
30

23 цикл СА
50

–20
–30
–40
–50

20071999 1997  2005 2003 2001 

20
10
0

–10

40
30

24 цикл СА



КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 3  2022

КАТАЛОГИ СОЛНЕЧНЫХ ПРОТОННЫХ СОБЫТИЙ 193

вспышки рентгеновского класса Х, КВМ со ско-
ростью >1000 км/c) сильнее деградируют с умень-
шением солнечной активности [16]. Сделан вы-
вод об источниках солнечных протонов и меха-
низмах их ускорения: в генерации протонов
низких энергий бóльшую роль играют КВМ, а
драматическое уменьшение количества GLE,
коррелирующее с изменением числа наиболее
мощных вспышек класса X, свидетельствует о
бóльшей роли солнечных вспышек для возникно-
вения GLE-событий. Этот вывод подтверждает
полученные результаты также на основе статисти-
ческого анализа, но только по 23 циклу СА, свиде-
тельствующие о существенном вкладе КВМ в ге-
нерацию солнечных частиц малых энергий [38].

По данным о СПС 19–24 циклов СА обнару-
жена существенная неравномерность в распреде-
лении источников событий по долготам Кэр-
рингтона на Солнце: выявлен протяженный по
долготе (∼100°–170°) интервал “пассивных” дол-
гот [39]. Полученный результат интересен для
физики солнечной активности, а также может
быть полезен для планирования наиболее радиа-
ционно-безопасного периода, например, для по-
лета на Луну.

Результаты исследования СПС, зарегистриро-
ванных несколькими КА в широком диапазоне
гелиодолгот, показали, что максимальная интен-
сивность потока частиц регистрируется наблюда-
телем, находящимся на магнитной силовой ли-
нии от солнечной вспышки [14]. Время регистра-
ции события по отношению к началу солнечной
вспышки, а также время нарастания потока сви-
детельствуют о сложной зависимости от характе-
ристик источника и механизмов ускорения и рас-
пространения частиц.

Во время СПС необходима оценка времени
пребывания КА, в частности МКС, в области с
большими потоками солнечных энергичных ча-
стиц, воздействующих на людей и технику. Для
предсказания радиационной опасности необхо-
димо исследование динамики границ проникно-
вения солнечных протонов в магнитосферу Зем-
ли, которое возможно по данным низковысотных
полярных спутников (см., например, [40]), пред-
ставленных в каталогах СПС.

Кроме статистического подхода к исследова-
нию факторов космической погоды, на основе
данных каталогов СПС могут проводиться и кон-
кретные исследования отдельных интересных со-
бытий. Представленный в каталогах СПС графиче-
ский материал, в частности временные профили
потоков солнечных протонов, дают возможность
исследователям проводить быстрый сравнитель-
ный анализ событий и выбирать те особенности
конкретных событий, которые могут быть инстру-
ментом для изучения других физических явле-
ний. Примером могут служить результаты срав-

нительного анализа временных профилей пото-
ков протонов СПС 7.III.2011 и 20.II.2014,
представленных в каталоге 24 цикла СА, и вари-
аций компонент межпланетного магнитного по-
ля, которые дали возможность сделать вывод об
определяющей роли структуры межпланетного
магнитного поля в формировании особенностей
временных профилей потоков частиц СПС
20.II.2014 [41]. Полученные экспериментальные
результаты подтвердили ранее высказанные пред-
положения о том, что фундаментальной структурой
в гелиосфере является магнитоплазменная трубка
(см., например, [25, 42]).

Обнаруженные различия во временных про-
филях потоков солнечных протонов, измеренных
в межпланетной среде и внутри магнитосферы
Земли на фазе роста потоков солнечных протонов
20.I.2005, позволили провести диагностику
структуры магнитосферы и условия проникнове-
ния солнечных протонов в магнитосферу Земли
при северной ориентации межпланетного маг-
нитного поля [43].

Перечисленные выше результаты по изучению
физических процессов на Солнце, в гелиосфере и в
магнитосфере на основе данных о СПС подтвер-
ждают полезность каталогов СПС как инструмента
для исследования космической погоды.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Серия каталогов СПС 20–24 циклов СА [2–8] –
оригинальный проект, не имеющий аналогов в
мировой научной практике, так как (вместе с пер-
вым каталогом Z. Svestka и P. Simon [1]) охватыва-
ет огромный временной интервал (1955–2019 гг.,
т.е. практически 6 полных 11-летних циклов сол-
нечной активности – с 19 по 24 циклы). Возмож-
ность определить закономерности процессов, ти-
пичные и экстремальные параметры явлений мо-
жет предоставить только большой статистический
материал, собранный в каталогах СПС. Каталоги
СПС содержат однородный ряд многолетних экс-
периментальных данных – неоценимый научный
материал для изучения и предсказания самых
разнообразных факторов космической погоды,
таких как: физические процессы на Солнце, ди-
намика солнечной активности, структура и со-
стояние межпланетной среды и магнитосферы
Земли. Каталоги СПС являются необходимым и,
пожалуй, единственным инструментом для пла-
нирования и обеспечения безопасности космиче-
ских миссий, так как одной из основных угроз для
них является радиационное поражение от сол-
нечных энергичных заряженных частиц.

Мы благодарим всех исследователей, пред-
ставляющих через Интернет свои данные о
вспышках на Солнце (https://www.ngdc.noaa.
gov/stp/space-weather/solar-data/solar-features/solar-
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f lares/x-rays/goes/xrs/), о числах солнечных пятен
(http://www.sidc.be/silso/datafiles), о потоках частиц
(http://goes.gsfc.nasa.gov/, http://www.ngdc.noaa.
gov/stp/satellite/poes/, http://www.srl.caltech.edu/
ACE/CRIS_SIS/, http://sohowww.nascom.nasa.gov/,
http://www.ieap.uni-kiel.de/et/ag-heber/costep/).

Работа выполнена при частичной поддержке
Российским фондом фундаментальных исследо-
ваний, проект № 19-02-00264.
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В статье изучается влияние электромагнитного поля космического пространства на космические
аппараты. Получены аналитические зависимости для энергии, излучаемой спутником с учетом на-
правления распространения волн Альвена. Постулируется, что линейный член в уравнении энергии
влияет на индукцию при произвольном законе распределения тока в спутнике в электромагнитном
поле. Доказано, что при движении спутника на средних высотах распределение тока в магнито-
сферной плазме может быть удовлетворительно аппроксимировано отрезками прямых линий с
максимумом в точке нулевого потенциала, причем индуцированные компоненты магнитного поля
можно определить интегрированием. Определена индуцированная компонента магнитного поля.
Отмечено, что в отсутствие диссипации энергии, полная энергия излучения выражается в виде про-
изведения скорости спутника на индуктивное сопротивление.

DOI: 10.31857/S0023420622020066

ВВЕДЕНИЕ
В космическом пространстве на КА в полете

воздействует обширный комплекс факторов: пото-
ки нейтральных атомов (О): F ≈ 1018–1020 м–2 с–1 при
вакууме Р ≈ 10–4–10–11 Па вызывает сублимацию
материалов, эрозию и потерю массы полимерных
материалов загрязнению поверхности, рассеяние
света в окрестности КА, снижение прочности и
надежности оборудования. Вторичные (индуци-
рованные факторы), как электризация КА (0.1–
10–4 В), объемное заряжение диэлектриков и соб-
ственная внутренняя атмосфера КА вызывает
электрические заряды, электромагнитные поме-
хи [1–3]. Холодная и горячая космическая плазма
в ионосфере, магнитосфере (авроральные обла-
сти) и плазмосфере Земли, солнечное электро-
магнитное излучение, электростатическое поле,
метеорная материя, твердые частицы искусствен-
ного происхождения и другие факторы вызывают
разнообразные физико-химические процессы. Не-
которые из воздействующих космических факто-
ров, например, космическая плазма и солнечное
ультрафиолетовое излучение, оказывают влияние
лишь на приповерхностные слои материалов [4–8].
Другие, такие как заряженные частицы высокой
энергии вместе с создаваемыми ими в элементах
конструкции КА вторичными частицами и кван-
тами, способны проникать глубоко в толщу мате-
риалов, а также во внутренние отсеки КА [9–12].

При этом воздействие космических микрочастиц
может приводить как к постепенному ухудшению
свойств материалов и характеристик бортовых
систем и, как следствие, – к отказам в работе КА
по истечении некоторого периода эксплуатации,
так и к возникновению внезапных отказов в рабо-
те бортовой аппаратуры, непосредственно сопро-
вождающих воздействие [13–16].

Следует отдельно учесть электромагнитное
солнечное излучения в межпланетном и около-
земном пространстве, влияющие на корпус КА
корпусе спутника и направлены вниз по потоку
[1, 2].

Так, например, течение ионосферы у торцов вы-
зывает поток, направленный над спутником от тор-
цов к плоскости симметрии, а под спутником – от
плоскости симметрии к торцам; в результате в
спутной струе [3, 4], или следе, за спутником про-
исходит вращение каждой частицы вокруг оси,
проходящей через нее и параллельной местному
вектору скорости потока ионосферы. Для спут-
ников большого удлинения можно считать, что
свободные вихри образуют плоскую вихревую пе-
лену; для корпуса малого удлинения вихревая си-
стема является пространственной. Свободные
вихри вызывают (индуцируют) в области между
торцами корпуса потоки, направленные вниз, ко-
торые, налагаясь на набегающий ионосферный
поток, отклоняют последний вниз на определен-
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ный угол. В результате отклоняющая сила эле-
мента корпуса спутника перпендикулярна к набе-
гающему потоку, отклоняется назад на тот же
угол [5–10]. Разлагая эту силу на компоненты
вдоль и перпендикулярно вектора скорости, по-
лучаем дополнительное индуктивное сопротив-
ление в электростатическом поле.

Необходимо отметить, что индуктивное со-
противление (обусловленное волнами Ван Альве-
на) спутника, движущегося в электростатическом
поле с постоянной скоростью  перпендикулярно
линиям постоянного магнитного поля  иссле-
довалось в работе [11–14]. Их исследование яви-
лось развитием работы [2], посвященной изуче-
нию характеристик спутника заданной формы
при переменной величине внутреннего тока. Гео-
магнитную зону заряженных частиц космическо-
го излучения называют радиационным поясом
(или поясами) Земли. Электроны с энергией
100 кэВ и больше образуют в геомагнитной обла-
сти две зоны. Эти зоны получили название внут-
реннего и внешнего естественного радиационно-
го пояса Земли (ЕРПЗ) [3]. Между внутренним и
внешним поясами наблюдается пространство в
интенсивности потока электронов. Внутренний
пояс располагается на высоте от 1000 км над по-
верхностью Земли до 13000 км. Выше 13000 км и
примерно до 65000 км располагается внешний ра-
диационный пояс Земли с максимумом потока
электронов (E > 40 кэВ) порядка 500000000 ча-
стиц/см2 с на высоте около 16500 км. Электроста-
тические пояса представляют собой непрерывно
изменяющуюся, динамичную систему, состояние

v

0,B

которой зависит от состояния солнечной актив-
ности и процессов, которые реализуются в насто-
ящий момент в магнитосфере Земли. Экспери-
ментальные данные указывают на то, что увели-
чение скорости солнечного ветра приводит к
увеличению потока высокоэнергичных электро-
нов на границе магнитосферы, и усиливается
диффузия этих электронов внутрь радиационных
поясов (см. рис. 1).

Ионосфера, часть атмосферы планеты Земля,
содержащая в значительном количестве свобод-
ные электроны и ионы, появляющиеся под воз-
действием идущих от Солнца ультрафиолетового
излучения и рентгеновских лучей [4–6]. Степень
ионизации в значительной степени зависит от
солнечной активности. Протяженность ионосфе-
ры Земли – от 80 до 1000 км над земной поверхно-
стью (в пределах атмосферы в радиационных по-
ясах Ван Альвена) [2, 3, 9]. Состоит из нескольких
условных слоев, которые отличаются степенью
концентрации в них электронов. Их принято обо-
значать по порядку снизу вверх: D, Е, F1, F2, G. В
самых нижних слоях D и Е (слои Хевисайда–Кен-
нелли) ионизации подвергаются молекулы, в то
время как в верхнем слое F ионизируются атомы
[3]. На расстоянии 80–100 км над Землей распо-
ложен слой, называемый ионосферой, который
обладает электропроводимостью (благодаря на-
личию ионизированных газов).

Целью исследование является выявления ме-
ханизма возникновения индуцированного со-
противления спутников, а также индуцированных
компонент магнитного поля в условиях электриза-

Рис. 1. Схема распределения магнитного и электрического полей вокруг Земли.
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ции КА при воздействии вторичных индуцирован-
ных факторов.

Поскольку магнитное и электростатическое
поля планеты полагаются неподвижными в про-
странстве, а поверхность спутника вращается от-
носительно геомагнитных и геоэлектрических
силовых линий, то униполярная и электродина-
мическая ЭДС наводится во всех токопроводя-
щих контурах спутника, пересекающих геомаг-
нитные силовые линии. Вполне понятно, что в
любом искусственном электропроводном про-
воднике спутника также будет наводиться унипо-
лярная ЭДС. Ее величина зависит от протяжно-
сти проводника, параметров геомагнитного поля
и от ориентации спутника относительно геомаг-
нитных силовых линий и электростатического
поля. Так, при обтекании спутника невозмущен-
ным ионизированным потоком возникает раз-
ность давлений над спутником и под ним. В ре-
зультате часть ионоплазмы на концах спутника
перетекает из зоны большего давления в зону
меньшего давления. Поток ионосферы перетека-
ет с нижней поверхности спутника на верхнюю и
накладывается на ионизированный поток, набе-
гающий на верхнюю часть спутника, что приво-
дит к образованию завихрений массы ионоплаз-
мы за задней кромкой, т.е. образуется вихревой
жгут. Ионосфера в вихревом жгуте вращается.
Скорость вращения вихревого жгута различна, в
центре она наибольшая, а по мере удаления от
оси вихря – уменьшается.

ОПРЕДЕЛЕНИЕ ИНДУЦИРОВАННЫХ 
КОМПОНЕНТ МАГНИТНОГО ПОЛЯ

В работах [1, 2] были выполнены приближен-
ные расчеты величины тока, поступающего в
спутник из ионосферы, и на основании получен-
ного распределения тока с использованием зако-
на Био–Савара было рассчитано индуцируемое
магнитное поле. Величина сопротивления опре-
делялась численной оценкой интегралов, в
подынтегральные выражения которых входили
также и индуцированные магнитные поля. Значе-
ния этих интегралов представляли собой энер-
гию, излучаемую волнами Альвена. Вывод рабо-
ты [1] состоит в том, что в отсутствие диссипации
энергии в следе, полная энергия излучения выра-
жается в виде произведения скорости спутника
на электростатическое поле и, что динамика
спутника, обусловленное волнами Альвена, вхо-
дит в величину индукции, а не является дополни-
тельной составляющей.

Энергия излучаемая спутником, определяется
уравнением (1), которое приводится здесь (с уче-
том изменения обозначений осей) [1]:

(1)

где

(2)

Здесь  выражается аналогичным образом при
замене  на  а  – малый угол между на-
правлением поля  (осью ) и направлением рас-
пространения волн Альвена. Рассмотрим предва-
рительно только часть уравнения (1), являющую-
ся линейной относительно  После подстановки
соотношения (2) будем иметь

(3)

где функция  является током в крыльях волн
Альвена. Предполагается, что эта функция кусоч-
но-непрерывная и может быть определена. Если
интегрировать сперва по x, то можно отметить,
что интеграл в этом случае не существует. Одна-
ко, если интегрировать сперва по y и переписать
уравнение (3) в виде

(4)

то можно показать, что интеграл существует.
Рассмотрим несобственный интеграл

(5)

Здесь особые точки  – простые полюса
подынтегральной функции интеграла (5). В верх-
ней полуплоскости располагается точка 
Тогда по теореме вычетов получаем
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Уравнение (4), следовательно, приобретает вид:

(6)

Интеграл по x все же не может быть взят, до тех
пор, пока не будет определено его главное значе-
ние следующим образом:

Следовательно, уравнение (6) может быть пред-
ставлено в форме

(7)

но, согласно работе [1],

(8)

где  – ток в спутнике. Таким образом, под-
ставляя выражение для  в уравнение (7), инте-
грируя его по частям, имея при этом в виду, что

 получим:

(9)

где D – по определению индуктивное сопротив-
ление.

Этот результат показывает, что линейный отно-
сительно  член в уравнении (1) дает индуктивное
сопротивление космического аппарата при произ-
вольном законе распределения тока  в спутни-
ке. Два других члена в уравнении, (1) положи-
тельны, и поэтому ясно, что полное сопротивле-
ние будет больше индуктивного. В работах [1, 2]
было показано, что при движении спутника на
малых высотах распределение тока может быть
удовлетворительно аппроксимировано отрезка-
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ми прямых линий с максимумом в точке нулевого
потенциала, то есть в точке, где потенциал спут-
ника равен потенциалу плазмы. Математически
это можно записать в виде:

(10)

Из соотношения (8) получаем:

(11)

Таким образом, индуцированные компоненты
магнитного поля можно определить интегриро-
ванием. Предварительно рассмотрим компонен-
ту  с учетом выражения (11):

Произведем замену 

Для упрощения полученного выражения,
возьмем арктангенса тангенса от разности арк-
тангенсов и используем формулу разности тан-
генсов:
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Внеся минус под знак арктангенса, в итоге получим

Аналогично ищем индуцированную компоненту
магнитного поля 

(12)

Делая замену вида  получим:

[ ] [ ]

  − += − − + 

− −− + × −

 − + − +× − =  

= − ×π +
− + − − −

× +
 + − + − − 

+ ×
−

×

max

max

2

1 arctg tg arctg
4π /2

/2 1arctg
/2

/2arctg tg arctg arctg

1
4 /2

tg arctg ( ) tg arctg ( /2)
arctg

1 tg arctg ( )( /2)

1
/2

a

x
I x ah

l a y
x l

y l a
x l x a

y y
I

l a
x a y x l y

x a x l y

l a

[ ] [ ]− + − − +
=

 + − + − +   
− + − − −= − + + + − + − −

− + − − +
+ =− + − + − + 

= − +

2

max
2

2

max

tg arctg ( /2) tg arctg ( )
rctg

1 tg arctg ( /2)( )

( ) ( /2)1 arctg
4π /2 1 ( )( /2)

( /2) ( )1 arctg
/2 1 ( /2)( )

1 arctg
4π /2

x l y x a y

x l x a y

x a y x l yI
l a x a x l y

x l y x a y
l a x l x a y

I
l a

+ +
+ − + − −

−+ − + − + − + 

2

2

( /2)
( )( /2)
( /2 )1 arctg .

/2 ( /2)( )

y a l
y x a x l

y l a
l a y x l x a

 − −= − + + − +

−− − + − − 

max
2

2

( /2)1 arctg
4π /2 ( )( /2)

( /2)1 arctg .
/2 ( )( /2)

x
I y a lh

l a y x a x l
y a l

l a y x a x l

yh

−

−

−=  =
− +

 −= −
+ − +

−−  .
− − + 







/2

2 2
/2

max
2 2

/2
/2

2 2

(ξ)( ξ)1 ξ
2π ( ξ)

ξ1 ξ
4π /2 ( ξ)

ξ1 ξ
/2 ( ξ)

l

y
l

a

l

l

a

j xh d
x y

I x d
l a x y

x d
l a x y

= −ξ ,t x

Используя неопределенный интеграл вида:

выражение (12) примет вид:

Окончательно получим выражение:

(13)

Подставляя выражение (13) в (9), получим:

Необходимо отметить, что исследуемая вели-
чина, как следует из уравнения (9), тождественно
равна произведению индуктивного сопротивле-
ния на скорость. При интегрировании сначала по
x (при определение главного значения), а затем
по y, величина энергии даст другие результаты,
что не является необычным, так как это зависит
от применения главного значения интеграла к
физической проблеме. В работе преобразования
сделаны так, чтобы результат имел определенный
физический смысл.

− +

− −
− +

− +


= − +

+ +


+ 

− + 





max
2 2

/2
/2

2 2

1
4π /2

1 .
/2

x a

y
x l

x l

x a

I th dt
l a t y

t dt
l a t y

 = = + + + 
2

2 2
2 2 2 2

( )1 1 ln .
2 2

d tt dt t y
t y t y

− +

=− −

− +

=− +

 = − + + +
 + + = − 

 − + += − + + + +

− + ++ − − + + 

2 2max
/2

/22 2

2 2
max

2 2

2 2

2 2

1 ln
8π /2

1 ln
/2

( )1 ln
8π /2 ( /2)

( /2)1 ln .
/2 ( )

x a

y t x l

x l

t x a

Ih t y
l a

t y
l a

I x a y
l a x l y

x l y
l a x a y

 − += − − − +

− +− + + + 

2 2
max

2 2

2 2

2 2

( /2)1 ln
8π /2 ( )

( )1 ln .
/2 ( /2)

y
I x l yh

l a x a y
x a y

l a x l y

− −


=  = +  +

+


+ −  = ×

− 

  × + + +  +  

 + − + = × −  

 + −× + = + − 

 



/2

0 0 max
/2 /2

/2
0 max

2
2

2
2 0 max

2 2
max 0

1' (ξ) ξ ( /2 ξ) ξ
/2

1 ( /2 ξ) ξ
/2 2

1
/2 4

1
/2 4 2

( /2 ) ( /2 ) .
/2 /2 2

l a

l l

l

a

P VB I d VB I l d
l a

VB Il d
l a

lal a
l a

VB Il al a
l a

I B lVl a l a
l a l a



КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 3  2022

МЕТОДИКИ РАСЧЕТА ВЛИЯНИЯ ЭЛЕКТРОДИНАМИЧЕСКОГО ПОЛЯ 201

Рис. 2. Схема управления обтеканием спутника ионосферой.
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Так, например, два члена в уравнении (1),
включающие  и  для типичных условий дви-
жения спутника обычно на несколько порядков
величины меньше, чем индуктивное сопротивле-
ние. Так как в работе [1] результаты были получе-
ны на основании только численных расчетов
(численной оценки расходящегося интеграла) и
оценки каждого из трех членов, по-видимому, не
производились, то ясно, почему в [1] пришли к
выводу, что волновое сопротивление космиче-
ского аппарата является частью индуктивного со-
противления. Представленные в статье аналити-
ческие исследования дают понять, что их заклю-
чение ошибочно.

Дополнительно можно отметить, что в работах
[4, 9] предложен механизм генерации узкополос-
ного электромагнитного излучения в ультра низ-
кочастотном диапазоне, сопровождающего полет
КА на активном участке горизонтальной траекто-
рии полета. Такое излучение многократно реги-
стрировалось как во время запуска, так и во время
посадки космических аппаратов наземной сетью
электромагнитных обсерваторий на территории
США (Rauscher and Van Bise, 1999). Рассмотрен-
ный механизм связывает регистрируемые колеба-
ния магнитного поля с распространением в ниж-
ней ионосфере гиротропных волн, генерируемых
когерентными источниками. Такими источника-
ми служат электростатические поля, наведенные
фоновым электрическим полем в горизонтальных
неоднородностях ионосферной проводимости.

На рис. 2 рассматривается принцип воздей-
ствия индуцированных магнитных полей на ин-
дуктивное сопротивление КА. Рассматривается

2
xh 2

yh
способ управления индуктивным полем спутни-
ка, естественным подзаряжаемым электрическим
конденсатором “ионосфера-спутник” путем под-
ключения одного конца электрической нагрузки 3
к ионосфере планеты 1, заряженной положитель-
но относительно поверхности спутника 2, через
ионизирующий луч 7, направленный с поверхно-
сти спутника в ионосферу, причем другой конец
электрической нагрузки надежно обнуляют
устройством 5. В состав установки входит рентге-
новский лазер 6 с изолятором 8, кольцевой элек-
трод 4, разрядник 9. Благодаря запасу электро-
энергии спутника и наличию механизма его по-
стоянного возобновления данный способ может
обеспечить управление индукцией. 

Аналитические модели дают хорошую оценку
этого принципа при условии спокойной геомаг-
нитной обстановки, но в случае возмущенной
ионосферы оценка полного электронного содер-
жания становится существенно менее точной, что
негативно сказывается на работе различных (в част-
ности магнитных) спутниковых систем [15–18].

МЕТОДИКА ОПРЕДЕЛЕНИЯ 
РАСПРЕДЕЛЕНИЯ ПОТЕНЦИАЛА 

ЭЛЕКТРОМАГНИТНОГО ПОЛЯ 
В КОСМИЧЕСКОМ ПРОСТРАНСТВЕ

Сложность исследования заключается в том,
что все космические тела одновременно взаимо-
действуют между собой. Известно, что на заря-
женные частицы, которые движутся в магнитном
поле, действует сила Лоренца. Такая же сила дей-
ствует на заряженный спутник, который движет-
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ся в магнитном поле Земли. Эта сила зависит от
положения спутника и геометрии орбиты. На-
правление силы всегда перпендикулярно скоро-
сти аппарата. При заряжении в магнитосферной
плазме характерные величины первичных токов
составляют ≈10–10–10–8 А Y см–2, ток фотоэлек-
тронной эмиссии для большинства материалов
лежит в пределах (–5) Y 10–9 А Y см–2, характерные
времена общего заряжения КА составляет 0.3–0.5 с,
а дифференциальное заряжение – от единицы до
десятков минут.

Для космических аппаратов различной формы
учет магнитосферной плазмы для определения
сил сопротивления является крайне важным.
Простейшая модель такого взаимодействия со
спутником представляет собой Землю радиуса 
который находится в поле двух полусферических
ионосферных полей радиуса  разделенных меж-
ду собой узким промежутком и имеющих потен-
циалы  и  Расчет электромагнитного поля,
действующего на космический аппарат в про-
странстве между Землей и ионосферными поля-
ми  проведем для случая, когда центры

1,r

2,r

+ 0V − 0.V

< <1 2r r r

Земли и ионосферных полей совпадают и потен-
циал Земли предположим не учитывается. В рас-
сматриваемом случае нахождение потенциала

 поля в космическом пространстве сво-
дится к решению краевой задачи для уравнения
Лапласа, которая с учетом осевой симметрии по-
ля может быть записана в следующем виде:

(14)

(15)

(16)

Используя метод разделения переменных, когда
 получаем
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Рис. 3. Распределение индуцированных зарядов в космическом пространстве между Землей и ионоплазмой.
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(17)

Отсюда для нахождения функций  и 
получаем уравнения

(18)

(19)

Если в уравнении (14) сделать замену переменно-
го  и положить  то оно
примет вид

(20)

Задача отыскания ограниченного решения
уравнения (20), удовлетворяющего условиям

 соответствует задаче Штурма–Ли-
увилля. Эта задача имеет нетривиальное решение

 лишь при  Эти решения
(собственные функции) являются полиномами
Лежандра n-го порядка, т.е.  или

 для 
Как собственная функция задачи Штурма–

Лиувилля полиномы Лежандра удовлетворяют
условию ортогональности:

(21)

При  из уравнения (14) находим

Используя принцип суперпозиции решений
для линейного уравнения (14), представим его ре-
шение рядом

(22)

где  

Удовлетворяя при  граничному условию (15),
получаем  т.е.
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(23)

Теперь с учетом граничного условия (16) полу-
чаем соотношение

(24)

Теперь найдем коэффициенты разложения Фу-
рье. Заметим, что равенство (24) представляет со-
бой разложение функции  заданной форму-
лой (16), в ряд Фурье по полиномам Лежандра.
Возможность такого разложения по собственным
функциям задачи Штурма–Лиувилля (20) следует
из теоремы Стеклова. С учетом условия ортого-
нальности (21) находим коэффициенты этого
разложения

(25)

Учитывая правила изменения знака аргумента
для полиномов Лежандра  из
(25) для искомых коэффициентов  разложения
(22) получим формулы

Используя известные для полиномов Лежанд-
ра формулы

можно вычислить квадратуру

Таким образом, окончательно, решение крае-
вой задачи (14)–(16), описывающее распределе-
ние потенциала в космическом пространстве, за-
пишем виде:

(26)
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Используя известную формулу электродина-
мики

с помощью решения (26) можно определить рас-
пределение индуцированных зарядов на опреде-
ленном участке траектории КА и других произ-
вольных космических объектов. В качестве приме-
ра приведено решение распределения потенциала с
помощью программы MATLAB для следующих
условий:  = 5 Мв,  = 200 км,  = 500 км.

В результате было получено решение краевой
задачи для уравнения Лапласа, описывающее
распределение потенциала поля в космическом
пространстве между Землей и ионосферой.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Исследована аналитическая зависимость для

энергии, излучаемой спутником с учетом направ-
ления распространения волн Альвена. Доказано,
что порядок интегрирования влияет на существо-
вание интеграла для определения индуктивного
сопротивления спутника и других удлиненных
тел (например, электродинамического троса для
уводки с траектории). Отмечено, что линейный
член в уравнении энергии влияет на индукцию
при произвольном законе распределения тока в
спутнике в электромагнитном поле, и, что полное
сопротивление будет больше индуктивного. В ре-
зультате исследований показано, что при движе-
нии спутника на средних высотах распределение
тока в магнитосферной плазме может быть удо-
влетворительно аппроксимировано отрезками
прямых линий с максимумом в точке нулевого
потенциала, то есть в точке, где потенциал спут-
ника равен потенциалу ионоплазмы. Выявлено,
что индуцированные компоненты магнитного
поля можно определить интегрированием. Опре-
делена индуцированная компонента магнитного
поля. Необходимо отметить, что сила гравитаци-
онного притяжения Земли на три порядка пре-
восходит силу кулоновского взаимодействия. Си-
ла гравитационного притяжения и сила Лоренца,
действующая на КА со стороны электромагнит-
ного поля Земли одного порядка. Динамика ча-
стиц массой примерно 5–8 г определяется, в
первую очередь, не гравитационной силой, а
сложным движением в электромагнитном поле
Земли. Альвеновская концепция магнитоплазмы
справедлива при рассмотрении космических ча-
стиц. Для КА можно использовать одночастичное
приближение, для массового компонента спра-
ведливо представление о континиуме как о
сплошной среде. Микрочастица в плазме заряже-
на отрицательно из-за столкновений с плазмен-
ными электронами. Однако она может “утра-

( )
= =

 ∂= = − = −  ∂ ∂ 

∂
1

0
0 0

1 ρ 1

ε φσ ε ,
ρ

φεn
r r

E
r r

0V 1r 2r

тить” этот заряд за счет фотоэффекта, а также под
действием автоэлектронной эмиссии и ударов
положительных ионов. Частицы ионосферной
плазмы относительно космического простран-
ства имеют положительный или отрицательный
потенциал порядка 1…10 В. На частицу, обладаю-
щую электрическим зарядом, действует электро-
магнитная сила и электрическое и магнитное по-
ля. Когда КА попадает в область плазмы с боль-
шим количеством надтепловых электронов, ее
заряд может резко возрасти примерно в 1000 раз,
в результате чего она окажется захваченной плаз-
мой. К основным факторам, приводящим к элек-
тризации, следует отнести потоки электронов и
ионов околоземной космической плазмы, жест-
кое ультрафиолетовое излучение Солнца, вакуум,
термоциклирование. Все перечисленное особенно
существенно для высокоорбитальных космических
аппаратов во время суббурь в магнитосфере Земли.
В результате происходит общее и дифференциаль-
ное заряжение поверхности космического аппарата.

Заряжение элементов КА в космической плаз-
ме происходит по причине значительного превы-
шения электронного диффузионного тока над
ионным током. При такой плотности тока время
электризации КА, имеющего типичные размеры ,
до потенциала 10 кВ составляет всего 5 мс. Таким
образом, общая зарядка КА происходит практи-
чески мгновенно в поле.
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В статье представлены результаты анализа данных космического эксперимента “БТН-Нейтрон”,
проводимого на борту российского модуля “Звезда”, входящего в состав Международной космиче-
ской станции. Большой период наблюдений с 2008 по 2019 г. захватывает конец 23-го и почти пол-
ностью включает 24-й солнечный цикл. Это позволило оценить амплитуду долгопериодических ва-
риаций нейтронного фона снаружи МКС, обусловленных солнечной модуляцией Галактических
космических лучей (ГКЛ). Для экваториальных областей с высоким индексом геомагнитного обре-
зания она не превышает 10%, в то время как для высокоширотных областей вокруг магнитных по-
люсов Земли и Южно-Атлантической магнитной аномалии (ЮАМА) нейтронный фон меняется
почти в 1.5–2 раза. Для периодов минимума и максимума солнечной активности внутри 24-го сол-
нечного цикла по данным эксперимента “БТН-Нейтрон” были построены карты распределения
мощности нейтронной компоненты и оценены средние мощности нейтронной дозы, которую мог-
ли получить космонавты за эти периоды. Было показано, что для максимума и минимума солнеч-
ной активности средняя мощность нейтронной дозы меняется от 25 до 35 мкЗв/день для нейтронов
с энергиями меньше 15 МэВ.

DOI: 10.31857/S0023420622030062

ВВЕДЕНИЕ
На внешней поверхности российского модуля

“Звезда”, входящего в состав МКС, установлен
блок нейтронного спектрометра БТН-МД научной
аппаратуры “БТН-Нейтрон” [1, 2]. В список ос-
новных научных задач этого эксперимента входят:

1) Непрерывный мониторинг в широком спек-
тральном диапазоне нейтронной компоненты ра-
диационного фона в окрестности МКС, включая
исследование вариаций фона на разных времен-
ных масштабах – от орбитальной переменности
до долгопериодических изменений, связанных с
одиннадцатилетним солнечным циклом.

2) Поиск пространственной переменности
нейтронного потока на разных широтах, включая
пролеты на ЮАМА и высокими геомагнитными
широтами.

3) Мониторинг нейтронного фона во время
сильных солнечных протонных событий и сол-
нечных вспышек, поиск и регистрация солнеч-
ных нейтронов.

4) Оценка мощности нейтронной компоненты
радиационной дозы и сопоставление с данными
других экспериментов внутри и снаружи МКС.

Нейтронный фон на орбите МКС возникает
как вторичное излучение за счет взаимодействия
потоков галактических или солнечных космиче-
ских лучей, а также протонов, захваченных в ра-
диационных поясах Земли, с ядрами химических
элементов, входящих в состав верхней атмосферы
Земли и материалами самой орбитальной стан-
ции. Кроме этого, свой небольшой вклад вносят
солнечные нейтроны, которые могут генериро-
ваться в мощных солнечных протонных событиях.

Первичный поток протонов испытывает суще-
ственные временные и пространственные вариа-
ции, вызывая соответствующие вариации потока
вторичных нейтронов. Измерения спектральной
плотности нейтронного потока имеют не только
важное значение для понимания физики первич-
ных процессов (например, короткопериодиче-
ских и долгопериодических вариаций ГКЛ или
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распределения захваченных протонов радиаци-
онных поясах), но и для оценки радиационной
дозы, связанной с нейтронной компонентой. В
первую очередь это относится к жилым отсекам
МКС и оценке радиационной дозы, которую мо-
гут получить космонавты во время длительного
пребывания в космосе. Как правило, для неболь-
ших космических аппаратов основной вклад в ра-
диационную дозу вносят заряженные частицы, а
нейтроны составляют лишь небольшую, порядка
1–5%, часть (см., например, [3, 4]). Для крупных
пилотируемых космических станций это соотно-
шение может существенно поменяться за счет об-
разования вторичных нейтронов первичными
протонами ГКЛ внутри самой станции.

В последние годы был проведен ряд экспери-
ментов и численных расчетов, которые позволи-
ли оценить спектральную плотность нейтронного
потока внутри и вне МКС и определить вклад
нейтронной компоненты в полную радиацион-
ную дозу. С помощью нейтронных детекторов,
чувствительных к различным энергиям на основе
тория и урана, с кадмиевыми и борными филь-
трами внутри российского сегмента МКС была
измерена мощность радиационной дозы ней-
тронной компоненты. Было показано, что ее ве-
личина в среднем составляет 60 мкЗв/день для
нейтронов с энергиями до 20 МэВ и порядка
140 мкЗв/день в более широком, до нескольких
сотен МэВ, диапазоне [5, 6]. Кроме этого, прово-
дился мониторинг нейтронного потока помощью
нейтронных спектрометров. Так, спектрометр
Bonner Ball Neutron Detector (BBND), использую-
щий 6 газонаполненных пропорциональных
счетчиков, окруженных полиэтиленовыми сфе-
рами разного радиуса, позволял измерять ней-
тронный поток в диапазоне до 15 МэВ. Этот при-
бор разработан Японским космическим агент-
ством (JAXA) и сначала был установлен внутри
американского сегмента МКС (с 23.III.2001 по
14.XI.2001), а потом снаружи японского экспери-
ментального сегмента (KIBO) МКС (измерения
начались в августе 2009 г.), см. [7, 8]. По данным
измерений была восстановлена спектральная плот-
ность нейтронного потока и оценена мощность
нейтронной компоненты радиационной дозы. В
среднем она составила 69–88 мкЗв/день (в зависи-
мости от расположения прибора внутри сегмента)
[7]. Наибольшие значения (~100 мкЗв/час) наблю-
дались при пролете над ЮАМА [7].

Блок БТН-МД российского эксперимента
“БТН-Нейтрон” установлен снаружи МКС и так-
же использует многодетекторную схему, осно-
ванную на комбинации пропорциональных счет-
чиков с разной толщиной замедлителя из поли-
этилена и органического сцинтиллятора из
кристалла стильбена, для регистрации эпитепло-
вых и быстрых нейтронов с энергиями в диапазо-
не 1 эВ–15 МэВ. Эксперимент “БТН-Нейтрон”

начался в феврале 2007 г. и после летных отрабо-
ток и калибровок начал постоянный мониторинг
нейтронного фона снаружи российского служеб-
ного модуля “Звезда”. По данным этого космиче-
ского эксперимента была оценена величина по-
тока нейтронов в разных спектральных диапазо-
нах и построены карты распределения потоков
нейтронов на орбите МКС, которые хорошо согла-
суются с результатами эксперимента BBND [2].
Измерения спектральной плотности потока ней-
тронов были использованы для оценки нейтрон-
ной компоненты радиационной дозы. Макси-
мальная мощность радиационной дозы составила
более 50 мкЗв/ч при пролете над ЮАМА, а мини-
мальная (~0.1 мкЗв/ч) при пролете над экватори-
альными районами с низкой геомагнитной ши-
ротой [2].

Одним из главных преимуществ эксперимента
“БТН-Нейтрон” является длительная и непре-
рывная работа в течение 12 лет. Это позволяет
следить за долгопериодическими вариациями по-
тока нейтронов в окрестности МКС в ходе 23-го и
24-го солнечных циклов. В этой статье мы про-
должили анализ данных этого эксперимента и ис-
следовали, как менялся поток нейтронов и свя-
занная с ним мощность нейтронной компоненты
радиационной дозы в течение 2008–2020 гг. при
пролете МКС над участками земной поверхности
с разными индексами геомагнитного обрезания.

ОПИСАНИЕ АППАРАТУРЫ 
“БТН-НЕЙТРОН”

Научная аппаратура “БТН-Нейтрон” состоит
из двух блоков. Один из них (блок управления)
установлен внутри станции, а второй, блок детек-
тирования БТН-МД, закреплен на специальном
кронштейне снаружи станции. БТН-МД пред-
ставляет собой запасной летный образец прибора
ХЕНД, установленного на борту орбитального
космического аппарата NASA Марс Одиссей и
предназначенного для исследования и картогра-
фирования нейтронного излучения поверхности
Марса [9]. Эта научная аппаратура работает на
орбите вокруг Марса с 2001 г. Таким образом, на
орбитах Земли и Марса, начиная с 2007 г. парал-
лельно работают два идентичных нейтронных
монитора, позволяющих одновременно наблю-
дать вариации нейтронного фона, следить за дол-
гопериодическими вариациями ГКЛ, и, исполь-
зуя различные позиции Земли и Марса на своих
орбитах вокруг Солнца, смотреть под разными уг-
лами на сильные солнечные события. В состав обо-
их приборов входят три детектора (SD, MD, LD),
собранные на основе газонаполненных (3He) про-
порциональных счетчиков нейтронов, окружен-
ных экранами из кадмия и полиэтиленовыми обо-
лочками разной толщины. За счет реакции захвата
теплового и эпитеплового нейтрона пропорцио-
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нальный счетчик является эффективным детекто-
ром нейтронов с энергиями до нескольких сотен
электронвольт. Оболочка из кадмия поглощает
тепловые нейтроны с энергиями ниже 0.4 эВ. По-
лиэтилен (СH2) за счет наличия водорода является
эффективным замедлителем нейтронов высоких
энергий. Поэтому увеличивая толщину полиэтиле-
новой оболочки можно существенно повысить эф-
фективность регистрации быстрых нейтронов. Вы-
бранная конфигурация детекторов SD, MD, LD
обеспечивает регистрацию нейтронов в широком
диапазоне вплоть до нескольких МэВ [2].

Четвертый детектор, входящий в состав при-
боров “БТН-Нейтрон” и ХЕНД, предназначен
для регистрации нейтронов высоких энергий в
диапазоне от 350 кэВ до 15 МэВ. Он представляет
собой органический сцинтиллятор, изготовлен-
ный из кристалла стильбена (C14H12), окружен-
ный активной защитой от совпадений из кри-
сталла  Быстрые нейтроны в стильбене
регистрируются по протонам отдачи. Поскольку
сцинтилляторы также эффективно регистрируют
заряженные частицы и гамма-фотоны, для того,
чтобы выделить нейтронный сигнал использует-
ся специальная методика. Формы импульсов в
стильбене от протонов отдачи (нейтронный сиг-
нал) и электронов (гамма-сигнал) существенно
различаются, что позволяет электронике эффек-
тивно разделять тип регистрируемых частиц.
Кроме этого, внешний сцинтилляционный де-
тектор  малочувствителен к нейтронам,
но имеет высокую эффективность при регистра-
ции гамма-лучей и заряженных частиц с энергия-
ми выше 50 кэВ. За счет включения схемы анти-
совпадений это дает возможность существенно
подавить фон внешних протонов (ГКЛ, СКЛ,
радиационные пояса). При установке блока
БТН-МД на борту космической станции ось
сцинтилляционного блока была ориентирована
таким образом, чтобы часть кристалла стильбена,
закрытая внешним детектором, смотрела в зенит,
т.е. в открытое космическое пространство, а от-
крытая часть в надир – в сторону Земли и основ-
ной массы космической станции. Таким образом,
телесный угол, в котором доминируют протоны
космических лучей, закрыт защитой от совпаде-
ний. В телесном угле, где нет защиты от совпаде-
ний, наибольший вклад дают нейтроны, произве-
денные протонами космических лучей в материа-
лах станции. Использование сцинтилляционных
детекторов расширило энергетический диапазон
регистрируемых нейтронов до энергий в 15 МэВ.

МЕТОДИКА ИЗМЕРЕНИЙ И ПРОЦЕДУРЫ 
ОБРАБОТКИ ДАННЫХ

Научная аппаратура “БТН-Нейтрон” была
установлена вне станции 23.XI.2006, а первые те-

+
3CsI:Tl .

( )+
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стовые измерения и летные испытания начались
22.II.2007. В этой статье мы представляем данные,
полученные за период с конца 2008 г. по конец
2019 г.

В соответствии с процедурами обработки дан-
ных [2] были учтены и скорректированы система-
тические инструментальные эффекты.

В нашем анализе мы работали с периодами спо-
койного солнца, поэтому из данных исключались
сильные солнечные протонные события, во время
которых фон может возрастать в десятки раз.

Детекторы, основанные на пропорциональ-
ных счетчиках, также способны регистрировать
заряженные частицы, прежде всего протоны,
способные вызвать ионизацию газа внутри счет-
чика, поэтому использовалась специальная мето-
дика анализа спектров, позволяющая выделять в
этих детекторах нейтронный сигнал. Ее особенно
важно применять при пролете магнитных анома-
лий и на высоких геомагнитных широтах, где фон
заряженных частиц возрастает на порядки [2].

Ранее было обнаружено, что темп счета в де-
текторах зависит от температуры за счет темпера-
турного дрейфа коэффициента усиления. Эта за-
висимость достаточно хорошо описывается по-
линомом 2 степени, что позволяет сравнительно
легко исключить ее из данных [2].

Используя процедуры обработки данных, мы
постарались проанализировать и привести к одина-
ковым условиям измерений весь доступный набор
данных “БТН-Нейтрон”. Это позволило провести
поиск долгопериодических вариаций при пролете
МКС над разными участками поверхности Земли.

ДОЛГОПЕРИОДИЧЕСКИЕ ВАРИАЦИИ 
НЕЙТРОННОГО ПОТОКА 

В ОКРЕСТНОСТИ МКС
Нейтронный фон – это вторичное излучение,

прежде всего возникающее при взаимодействии
высокоэнергичных протонов с корпусом МКС. В
предыдущих работах (см., например, [2, 7]) было
показано, что пространственное распределение
нейтронного фона при пролете над различными
участками поверхности Земли крайне неоднород-
но и определяется конфигурацией магнитного
поля Земли. Эту зависимость можно охарактери-
зовать с помощью параметра жесткости геомаг-
нитного обрезания. Он вводится как минималь-
ное значение импульса заряженной частицы, не-
обходимого для ее вертикального проникновения
до поверхности Земли (см., например, [10–12]).
Для проникновения на высоту орбиты МКС в эк-
ваториальных районах заряженная частица долж-
на иметь высокую начальную энергию, посколь-
ку ей требуется двигаться перпендикулярно маг-
нитным силовым линиям, направленным в этих
районах преимущественно параллельно земной
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поверхности. В окрестностях магнитных полюсов
частице достаточно иметь меньшую начальную
энергию, т.к. магнитные силовые линии направле-
ны под большим углом к поверхности Земли.

В целом можно выделить три области, где раз-
личие по наблюдаемому нейтронному потоку мо-
жет достигать нескольких порядков. Наиболее
низкие значения интенсивности нейтронного
потока наблюдаются при пролете над экватори-
альными областями с жесткостью геомагнитного
обрезания >10 ГВ. На высоких широтах, по мере
приближения к магнитным полюсам, жесткость
геомагнитного обрезания понижается до значе-
ний <1 ГВ, а нейтронный поток возрастает более
чем на порядок [2, 7]. Наконец, максимальные
значения интенсивности нейтронного потока на-
блюдаются в области ЮАМА. Здесь напряжен-
ность магнитного поля Земли падает до мини-
мальных значений, а внутренний радиационный
пояс с захваченными заряженными частицами
опускается до высот всего в 200 км. Внутренний
радиационный пояс населен большим количе-
ством протонов с энергиями >100 МэВ, что доста-
точно для производства вторичных нейтронов в
обшивке МКС при ее пролете через ЮАМА. По-
этому интенсивность потока нейтронов над этой
областью в 10 раз превышает значения, которые
наблюдаются на высоких геомагнитных широтах,
и в 100 раз – данные измерений над экваториаль-
ными районами с высоким показателем жестко-
сти геомагнитного обрезания.

Научная аппаратура “БТН-Нейтрон” работает
на борту МКС уже более 12 лет, что позволяет ис-
пользовать полученные данные для поиска, на-
блюдения и анализа долгопериодических вариа-
ций нейтронного потока вокруг станции. Исходя
из выше сказанного, этот анализ зависит от того
за каким районом над поверхностью Земли ведет-
ся наблюдение.

При пролете над ЮАМА значимую роль игра-
ет высота орбиты. Плотность заряженных частиц
здесь сильно меняется с высотой и даже неболь-
шие коррекции орбиты МКС могут приводить к
вариациям наблюдаемого потока заряженных ча-
стиц, и, соответственно, потока вторичных ней-
тронов в несколько раз. Так, небольшие измене-
ния в средней высоте орбиты МКС вызывают су-
щественные колебания темпа счета в нейтронных
детекторах, а поднятие высоты орбиты МКС с 350
до 390 км в 2011 г. привело к тому, что нейтрон-
ный поток при пролете над ЮАМА возрос почти
в два раза [2]. На рис. 1 показаны вариации ней-
тронного потока при пролете над ЮАМА за все
время наблюдений БТН. Из этого рисунка хоро-
шо видна высокая степень корреляции высоты
орбиты станции и величины нейтронного потока.
Она хорошо заметна в данных вплоть до середи-
ны 2015 г. После этого и до конца 2018 г. высота
орбиты станции оставалась примерно постоян-
ной (~410–415 км). Этот период частично захва-
тил минимум и максимум солнечной активности
внутри 24-го солнечного цикла. В данных, при

Рис. 1. Долгопериодические вариации нейтронного потока, измеренные НА “БТН-Нейтрон” при пролете над ЮАМА
(верхний график) и их сопоставление с вариациями орбиты МКС (нижний график).
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пролетах над ЮАМА, это отразилось в виде мо-
нотонного роста, за счет увеличения потока ГКЛ
в ходе солнечного цикла. Общая амплитуда вари-
аций на этом временном интервале, когда высота
орбиты МКС оставалась примерно постоянной,
составила примерно 1.6 раза (см рис. 1).

Зависимость долгопериодических вариаций
вторичного нейтронного потока напрямую связа-
на с солнечной модуляцией ГКЛ и проявляется в
разной степени при пролете и над другими обла-
стями Земли, в зависимости от конфигурации
магнитного поля Земли.

В гелиосфере частицы ГКЛ подвергаются воз-
действию межпланетных магнитных полей и сол-
нечного ветра, и поэтому поток ГКЛ варьируется
в течение 11-летнего солнечного цикла. Солнеч-
ная модуляция ГКЛ проявляется как антикорреля-
ция потока ГКЛ и уровня солнечной активности
(см., например, [13–17]). Наибольшее влияние сол-
нечная модуляция оказывает на низкоэнергетич-
ную часть спектра ГКЛ (<10 ГэВ). В течение макси-
мума солнечной активности поток ГКЛ может су-
щественно уменьшаться за счет вымывания
низкоэнергетичных заряженных частиц (см., на-
пример, рис. 1 из [16]), приводя к соответствую-
щему уменьшению потока вторичных частиц,
произведенных ГКЛ в веществе планет и косми-
ческих аппаратов. В этом спектральном диапазо-

не вариации потока ГКЛ могут составить не-
сколько раз.

Таким образом, при пролетах МКС над эквато-
риальными районами Земли с высоким индексом
геомагнитного обрезания, наблюдаемые долгопе-
риодические вариации должны иметь маленькую
амплитуду. Это связано c тем, что сюда проника-
ют только заряженные частицы ГКЛ с высокими
энергиями, поток которых мало подвержен сол-
нечной модуляции. Подтверждение данного вы-
вода проиллюстрировано на рис. 2, где показаны
вариации нейтронного потока, наблюдавшиеся
при пролете экваториальных районов в интервале
долгот от 80° в.д. до 140° в.д. с индексом геомаг-
нитного обрезания ~15 ГВ. Хорошо видно, что в
указанных районах поток нейтронов в течение
всего периода наблюдений менялся в среднем не
более чем на 10%.

С точки зрения поиска долгопериодических
вариаций особый интерес представляют пролеты
над высокоширотными областями с низким ин-
дексом геомагнитного обрезания, где находятся
магнитные полюса Земли. На высоких широтах
(~50° с.ш./ю.ш.), над которыми пролетает МКС, в
зависимости от близости к магнитным полюсам,
индекс геомагнитного обрезания может состав-
лять 1–3 ГВ (см., например, [18]). Сюда могут про-
никать заряженные частицы ГКЛ низких энергий,
поток которых в наибольшей степени зависит от

Рис. 2. Долгопериодические вариации нейтронного потока, измеренные НА “БТН-Нейтрон” при пролете над эква-
ториальными районами Земли с высоким индексом геомагнитного обрезания.
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солнечной модуляции. На рис. 3 (верхний гра-
фик) показана кривая темпа счета нейтронов,
усредненная по пролетам над северной и южной
областями вокруг магнитных полюсов Земли. Хо-
рошо видно, что представленный временной про-
филь демонстрирует существенные колебания
(около полутора раз), которые коррелируют с
одиннадцатилетним солнечным циклом, точнее с
концом 23-го цикла (декабрь 2008) и большей ча-
стью 24-го цикла (заканчивается примерно в мае
2020). Благодаря длительной работе НА БТН на
борту МКС удалось наблюдать два минимума сол-
нечной активности (в конце 2009 г. и в конце
2018), а также один максимум (в 2014). Получен-
ный профиль нейтронного потока мы сопоставили
с другими наблюдениями вариаций потока ГКЛ.
На рис. 3 (нижний график) представлен профиль
приполярного наземного нейтронного монитора,
установленного в университете Oulu, Финляндия
(индекс геомагнитного обрезания 0.8 ГВ (см., на-
пример, https://www.nmdb.eu/station/oulu/), входя-
щего в сеть наземных нейтронных мониторов,
предназначенных для наблюдений вариаций пото-
ка ГКЛ. Из сопоставления приведенных на рис. 3
графиков следует, что оба временных профиля,
построенных по данным измерений на поверхно-
сти и на орбите, хорошо согласуются друг с дру-
гом в части крупномасштабной переменности.
При этом относительная амплитуда вариации, из-

меренная научной аппаратурой “БТН-Нейтрон”
существенно выше, по сравнению с той, что на-
блюдалась по данным наземного нейтронного
монитора Oulu. По всей видимости это связано с
условиями измерений в космосе и на Земле.
“БТН-Нейтрон” в основном регистрирует вто-
ричные нейтроны произведенные заряженными
частицами ГКЛ в корпусе МКС и в верхних частях
земной атмосферы. Темп счета наземного ней-
тронного монитора определяется сверткой спек-
тра ГКЛ и функцией выхода детектора, которая
зависит и от эффективности детектора, и от про-
хождения частиц ГКЛ через атмосферу с образо-
ванием вторичных частиц в атмосферных ливнях
[19] и может давать меньшие вариации сигнала
чем исходная модуляция ГКЛ.

Прибор ХЕНД, установленный на борту КА
Марс Одиссей, и представляющий собой копию
научной аппаратуры “БТН-Нейтрон” (см., выше
описание научной аппаратуры “БТН-Нейтрон”),
работал на орбите Марса параллельно с “БТН-
Нейтрон”. Его данные мы также наложили на
профиль наблюдений на борту МКС и получили
хорошее согласие как в долгопериодической пе-
ременности (совпадение основных минимумов и
максимумов, перепад по амплитуде между ними),
а также в большей части мелкомасштабных осо-
бенностей.

Рис. 3. Долгопериодические вариации нейтронного потока, измеренные НА “БТН-Нейтрон” при пролете над обла-
стями вокруг магнитных полюсов Земли (верхний график) и их сопоставление с данными наблюдений другого косми-
ческого нейтронного монитора (прибор ХЕНД на борту КА Марс Одиссей, верхний график, красный цвет) и наземного
нейтронного монитора в университете Oulu, Финляндия (нижний график).
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Таким образом, сравнительный анализ всех
представленных данных позволяет изучить, на-
сколько одинаково меняется поток ГКЛ во внут-
ренней части солнечной системы на разных рас-
стояниях от Солнца.

МОДЕЛЬНО-ЗАВИСИМОЕ 
ВОССТАНОВЛЕНИЕ СПЕКТРАЛЬНОЙ 

ПЛОТНОСТИ НЕЙТРОННОГО ПОТОКА 
И ОЦЕНКА МОЩНОСТИ 
РАДИАЦИОННОЙ ДОЗЫ

Детекторы, входящие в состав НА “БТН-Ней-
трон”, позволяют регистрировать нейтроны в ши-
роком диапазоне энергий (от 0.4 эВ до 15 МэВ). По
полученным данным можно вычислить спек-
тральную плотность нейтронного потока и затем
оценить вклад нейтронной компоненты в полную
дозу. Чтобы перейти от отсчетов в детекторе к
спектру попадающих в него нейтронов, в общем
случае необходимо решить сложное интегральное
уравнение [2], где производится свертка опреде-
ляемого спектра нейтронов с функцией чувстви-
тельности самого детектора.

Вместо решения такого уравнения, часто ис-
пользуют модельный подход, в рамках которого
подбирается аналитическая функция со свобод-
ными параметрами, описывающая предполагае-
мую форму спектра. Детекторный блок “БТН-
Нейтрон” установлен снаружи служебного моду-
ля “Звезда”, так что значительную часть телесно-
го угла поля зрения детекторов занимает сама
МКС. Поэтому, большой вклад в измеряемый
нейтронный поток дает собственный фон стан-
ции, произведенный протонами ГКЛ и протона-
ми, захваченными в радиационных поясах Земли.

Функция, описывающая предполагаемую
форму нейтронного спектра, подвергается опера-

ции “свертка” с функцией эффективности детек-
торов, чтобы получить модельный темп счета. С
помощью процедуры минимизации функциона-
ла невязки модельного и измеренного спектров,
ее свободные параметры варьируются до тех пор,
пока модельные отсчеты наилучшим образом не
совпадут с экспериментальными измерениями.
Использование статистических критериев срав-
нения (например, критерий Пирсона) позволяют
оценить, насколько предложенная модель с кон-
кретными значениями параметров (проверяемая
гипотеза) может быть принята в качестве адекват-
ного описания данных (см., например, [2]).

В этой работе мы использовали результаты
анализа, полученные в работах [2, 7], а также чис-
ленные расчеты. Модельная форма спектра пред-
ставлена на рис. 4, на котором в качестве примера
показана спектральная плотность нейтронного
потока для пролетов МКС над экваториальными
районами.

Форма нейтронного спектра может быть
условно разделена на три части. Самая низко-
энергичная часть спектра (не показана на ри-
сунке) характеризуется диапазоном энергий
много меньше 1 эВ и описывается распределе-
нием Максвелла нейтронов с тепловыми скоро-
стями нейтронов.

Средняя часть спектра выше 1 эВ и до десятков
кэВ описывается степенным законом, представ-
ляя собой процесс замедления быстрых нейтро-
нов в веществе МКС за счет реакций упругого и
неупругого рассеяния.

Распределение нейтронов высоких энергий,
начиная от 10 кэВ и заканчивая сотнями МэВ,
имеет наиболее сложную структуру с наличием
локальных минимумов и максимумов. Она объяс-
няется наличием резонансов и пороговых реакций с
ядрами мишени, а также спадающим хвостом ней-
тронов высоких энергий, непосредственно рожден-
ных при взаимодействии заряженных частиц ГКЛ и
вещества МКС в реакциях скалывания (spallation
reaction).

С точки зрения радиационной обстановки
наибольшую опасность представляют нейтроны
именно высоких энергий, так как они эффектив-
но замедляются, оставляя большую часть своей
энергии в водородосодержащих средах (человече-
ское тело).

Космические нейтронные спектрометры, та-
кие как “БТН-Нейтрон”, обычно предназначены
для оценки амплитуды вариаций спектральной
плотности нейтронного потока во времени и про-
странстве. Это необходимо для решения различ-
ных планетологических задач, чтобы, например,
оценить как распределена вода по поверхности
планеты или для оценки хода сезонных вариаций
(как это делается для Марса в эксперименте
ХЕНД). Поэтому такие приборы не проходили

Рис. 4. Спектральная плотность нейтронного потока
при пролете МКС над экваториальными районами с
высоким индексом геомагнитного обрезания.
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специальную наземную калибровку для измере-
ния поглощенных доз. Тем не менее, имея экспе-
риментальную абсолютную оценку спектральной
плотности потока нейтронов, можно перейти к
решению практических задач, в том числе к оцен-
ке эквивалентной дозы нейтронной компоненты
радиационного фона. Для этого, в соответствии с
общепринятыми нормами радиационной без-
опасности, можно использовать взвешивающие
коэффициенты, которые определяют степень
воздействия данного типа излучения на человече-
ские органы и позволяют оценить эквивалентную
дозу на единичный поток нейтронов с данной
энергией (см., например, [20] или нормы радиа-
ционной безопасности). Из зависимости взвеши-
вающих коэффициентов для нейтронов от энергии
следует, что различие в поражающем воздействии
быстрых нейтронов с энергиями более 1 МэВ и
тепловыми нейтронами составляет почти два по-
рядка. В нашем анализе мы оценивали мощность
эквивалентной дозы нейтронов (D) по следую-
щей формуле:

(1)

где  – это спектральная плотность потока

нейтронов, полученная по данным измерений
“БТН-Нейтрон”,  – это функция, описыва-
ющая зависимость взвешивающих коэффициен-
тов от энергии. В качестве пределов интегрирова-
ния брались значения от 0.4 эВ до 15 МэВ. Это
энергетический диапазон, соответствующий чув-
ствительности нейтронных детекторов “БТН-
Нейтрон”. Именно для него была верифицирова-

на зависимость 

Используя выражение (1), мы оценили мощ-
ность эквивалентной дозы нейтронной компо-
ненты радиационного фона в окрестности МКС
для разных периодов времени и пролетов над раз-
ными участками поверхности. С точки зрения
временного анализа было проведено сравнение
измерений для периодов максимума и минимума
солнечной активности, так как существенные ва-
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риации потока ГКЛ могли значимо изменить
нейтронный поток и, соответственно, величину
нейтронной дозы. Были выбраны два интервала
времени с 1.I.2014 по 1.VII.2015 и с 1.I.2018 по
1.I.2019. Первый интервал соответствует миниму-
му, а второй – максимуму потока ГКЛ и вторич-
ных нейтронов в ходе 24-го солнечного цикла.
Кроме этого, были получены средние оценки
мощности нейтронной дозы для различных обла-
стей: экваториальные области с высоким индек-
сом геомагнитного обрезания (10–20 ГВ), обла-
сти вокруг магнитных полюсов Земли с низким
индексом геомагнитного обрезания (1–2 ГВ) и
выделенная область ЮАМА, где из-за локальной
особенности напряженности магнитного поля
Земли радиационный пояс подходит близко к ее
поверхности, существенно увеличивая плотность
заряженных частиц (и, соответственно, вторич-
ных нейтронов) на высотах орбиты МКС. Резуль-
таты оценок радиационных доз суммированы ни-
же в табл. 1.

Хорошо видно, что мощность нейтронной ком-
поненты радиационной дозы сильно меняется при
пролетах в окрестностях магнитных полюсов Зем-
ли. Можно оценить, что вариации мощности экви-
валентной нейтронной дозы в этом случае достига-
ют 1.5 раза, меняясь от 1.3 до 2.0 мкЗв/ч.

В предыдущем параграфе было также показа-
но, что при пролетах над ЮАМА важную роль в
модуляции величины вторичного нейтронного
потока, возникающего в обшивке МКС из-за
столкновений с заряженными частицами внут-
реннего радиационного пояса, играют изменения
высоты орбиты станции. Это может приводить к ва-
риациям нейтронного потока до 2 раз (см. рис. 1).
Однако, начиная с апреля 2015 по январь 2019 г.,
средняя высота орбиты сохранялась почти посто-
янной, но при этом наблюдался существенный
рост нейтронного потока. Как и в случае с маг-
нитными полюсами, скорее всего это было связа-
но с увеличением потока ГКЛ по мере приближе-
ния к минимуму солнечного цикла. В итоге, это
привело к тому, что мощность эквивалентной
нейтронной дозы над ЮАМА также возросла в
1.5 раза с 17 мкЗв/ч во время максимума солнеч-

Таблица 1. Оценки мощности нейтронной компоненты радиационной дозы для максимума и минимума солнеч-
ной активности (24-й солнечный цикл) при пролете МКС над различными областями

* – в скобках показаны измерения болгарского дозиметра R3DR/R3DR2.

Измерения во время максимума 
солнечной активности, мкЗв/ч

Измерения во время минимума 
солнечной активности, мкЗв/ч

Экваториальные области 0.184 ± 0.002 (0.47 ± 0.047)* 0.197 ± 0.002 (0.49 ± 0.049)
Высокоширотные области 1.31 ± 0.01 (3.5 ± 0.35) 2.03 ± 0.02 (5.1 ± 0.51)
ЮАМА 17.0 ± 0.8 (31.1 ± 3.11) 25.9 ± 1.1 (37.1 ± 3.71)
Средняя доза, мкЗв/день 25.1 ± 0.8 (66.7 ± 6.7) 35.3 ± 1.2 (76.2 ± 7.6)
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ной активности до 26 мкЗв/ч во время минимума
солнечной активности.

Наконец, над экваториальными районами с
высоким индексом геомагнитного обрезания, ку-
да проникают только самые энергичные частицы
ГКЛ, изменения как потока ГКЛ, так и потока
вторичных нейтронов практически не заметны
(колеблются в пределах 10%). Поэтому и пересчет
в мощность эквивалентной нейтронной дозы не
приводит к большим изменениям. В среднем за
все время наблюдений мощность эквивалентной
нейтронной дозы над этими районами составляет
0.19 мкЗв/ч.

Чтобы оценить вклад пролетов над различны-
ми участками поверхности Земли в среднюю до-
зу, полученную космонавтами за большой период
времени пребывания на орбите, мы построили
карты (с разрешением 2 на 2 град. в диапазоне от
широт от –51.5° до +51.5°, где летает МКС) мощ-
ности нейтронных доз для минимума и максиму-
ма солнечной активности. Они показаны на
рис. 5 и 6.

Обе карты отражают исходное распределение
нейтронного потока. Наиболее низкие значения
нейтронных доз ~0.1 мкЗв/ч наблюдаются при
пролете над экваториальными областями с мини-
мальными значениями нейтронного потока. При
переходе на высокие геомагнитные широты мощ-
ность нейтронной дозы возрастает до значений
1–5 мкЗв/ч. Максимальные дозы, как и следова-
ло ожидать, регистрируются при пролетах над
ЮАМА. Они составляют 40–60 мкЗв/ч.

Используя построенные карты, можно оце-
нить сколько времени МКС находилась над тем
или иным участком поверхности и посчитать
средневзвешенную дозу, полученную космонав-
тами в ходе минимума и максимума солнечной
активности. Эти оценки также представлены на
последней строке в табл. 1. Видно, что средняя
мощность эквивалентной нейтронной дозы в хо-
де минимума солнечного цикла составляет по-
рядка 35 мкЗв/день, а средняя мощность эквива-
лентной нейтронной дозы во время максимума сол-
нечной активности опускается до 25 мкЗв/день.

Рис. 5. Карта мощности нейтронной эквивалентной дозы, полученная по данным эксперимента “БТН-Нейтрон” за
период 1.I.2014–1.VII.2015.
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Рис. 6. Карта мощности нейтронной эквивалентной дозы, полученная по данным эксперимента “БТН-Нейтрон” за
период 1.I.2018–1.I.2019.
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Полученные данные можно сравнить с други-
ми измерениями нейтронного фона, которые были
сделаны внутри и снаружи МКС. Так, измерения,
полученные c помощью нейтронных детекторов в
рамках эксперимента BRADOS, установленных
внутри модуля “Звезда”, составили 57 мкЗв/день
для диапазона 0.2–20 МэВ [5] и 140 мкЗв/день для
всего диапазона, с учетом нейтронов с энергиями
в несколько сотен МэВ [6]. Наблюдаемые разли-
чия результатов этих двух экспериментов связаны
с разными энергетическими диапазонами, а так-
же с тем, что поток вторичных нейтронов внутри
станции может быть выше за счет образования
большого количества вторичных нейтронов в эле-
ментах конструкции внутри МКС. Оценки нейтрон-
ной компоненты радиационной дозы, полученные с
помощью данных эксперимента “БТН-Нейтрон”,
получены для диапазона 0.4 эВ–15 МэВ в соот-
ветствии с чувствительностью нейтронных детек-
торов, входящих в состав научной аппаратуры
БТН. Вычисления показывают, что пересчет ней-
тронной дозы от диапазона 0.4 эВ–15 МэВ к диа-
пазону 0.4 эВ–500 МэВ может увеличить мощ-
ность эквивалентной дозы до 3–4 раз за счет учета
нейтронов высоких энергий, оказывающих наи-
большее поражающее воздействие на человече-
ский организм. Таким образом, экстраполяция из-
мерений “БТН-Нейтрон” вне станции указывает,
что мощность нейтронной дозы может составлять
75–140 мкЗв/день, что в целом сопоставимо с из-
мерениями, проведенными внутри станции.

Кроме сопоставления с измерениями, сделан-
ными внутри станции, мы сравнили измерения
“БТН-Нейтрон” с данными, полученными бол-
гарскими дозиметрами R3DR и R3DR2 [21, 22],
установленными на российском сегменте МКС, в
непосредственной окрестности (на расстоянии
5–6 м) от “БТН-Нейтрон”. Они представляют со-
бой компактные приборы для измерения солнеч-
ного излучения в ультрафиолетовом и видимом
диапазоне (4 канала), а также ионизирующего из-
лучения с помощью полупроводникового детек-
тора (кремниевый PIN – диод производства
Hamamatsu). Методика обработки данных этого
эксперимента позволяет, в том числе, грубо выде-
лять и нейтронною компоненту. Первые резуль-
таты сравнения мощности нейтронной компо-
ненты радиационной дозы, измеренной прибо-
ром “БТН-Нейтрон” для максимума и минимума
солнечной активности с аналогичными данны-
ми, полученными с помощью приборов R3DR и
R3DR2, показаны в табл. 1. Так как научная аппа-
ратура “БТН-Нейтрон” и R3DR/R3DR2 работа-
ли неодновременно, то в качестве периода сол-
нечного максимума для R3DR/R3DR2 выбран
интервал с 1.V по 15.VI.2015, а качестве периода
солнечного минимума – интервал с 11.VI по
20.VIII.2010. Из табл. 1 видно, что наиболее близ-
кие значения наблюдаются в области ЮАМА, где

разница составляет менее 2 раз. В экваториаль-
ных и высокоширотных областях мощность ней-
тронной компоненты радиационной дозы, изме-
ренная болгарскими дозиметрами, примерно в
2–3 раза больше, чем измерения “БТН-Ней-
трон”. Одним из важных факторов здесь является
только примерная оценка нейтронного сигнала,
так как R3DR и R3DR2 были изначально спроек-
тированы для измерения дозы от ионизованных
частиц, а не от нейтронов. Нейтронный сигнал
оценивается как разница между полным темпом
счета и вкладом от заряженных частиц. Кроме
этого, как и в случае с экспериментом BRADOS,
наблюдаемое различие также связано с различ-
ной чувствительностью по энергии. Наземные
калибровки показали, что порог регистрации
нейтронов в приборах R3DR и R3DR2 составляет
~1 МэВ, а верхняя граница может составлять око-
ло 50 МэВ. Это существенно более широкий диа-
пазон, нежели чем у “БТН-Нейтрон”, что может
увеличивать измеряемую дозу до двух раз. При
этом для измерений над ЮАМА различие между
двумя экспериментами меньше, так как основ-
ной вклад в измерения могут давать нейтроны
более низких энергий, примерно одинаково на-
блюдаемые в экспериментах “БТН-Нейтрон” и
R3DR/R3DR2.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе были проанализированы данные кос-
мического эксперимента “БТН-Нейтрон”, про-
водимого на борту российского модуля “Звезда”
Международной космической станции. Основная
цель исследований заключалась в поиске и ана-
лизе долгопериодических вариаций нейтронного
потока в диапазоне энергий от 0.4 эВ до 15 МэВ в
окрестности станции за период с 2008 по 2019 гг.
Двенадцать лет непрерывной работы научной ап-
паратуры “БТН-Нейтрон” позволили оценить,
насколько сильно менялся нейтронный поток с
изменением солнечной активности, в том числе
при переходе от минимума к максимуму солнеч-
ной активности в ходе последнего, 24-го, солнеч-
ного цикла. Было показано, что можно выделить
три больших географических района, где вариа-
ции нейтронного потока ведут себя по-разному:
1) экваториальный район с высоким индексом гео-
магнитного обрезания; 2) области в окрестностях
магнитных полюсов Земли; 3) область ЮАМА. В
первом случае наблюдаемые вариации за время
работы научной аппаратуры БТН составили не
более 10%, что объясняется высоким индексом
геомагнитного обрезания, благодаря чему в эту об-
ласть проникают только самые высокоэнергичные
частицы ГКЛ, слабо зависящие от вариаций
межпланетного магнитного поля в гелиосфере.
Здесь наблюдается самый низкий поток вторич-
ных нейтронов и, соответственно, самые низкие
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показатели радиационного фона. Мощность
нейтронной компоненты в этих районах состав-
ляет всего ~0.1 мкЗв/ч. В районе магнитных по-
люсов индекс геомагнитного обрезания падает до
1–3 ГВ, поэтому здесь существенно возрастает
поток заряженных частиц (за счет проникания
низкоэнергичной компоненты ГКЛ) и поток вто-
ричных нейтронов, генерируемых в обшивке
МКС. Амплитуда вариаций нейтронного потока и
мощности нейтронной компоненты в ходе сол-
нечного цикла составляют здесь до 70%, а ней-
тронный фон в среднем колеблется в диапазоне
1.3–2.0 мкЗв/ч. Наконец, при пролетах над обла-
стью ЮАМА наблюдается самый большой поток
заряженных частиц за счет их проникновения из
внутреннего радиационного пояса. Это приводит
к большому потоку вторичных нейтронов, кото-
рый превышает экваториальные значения дозы
больше чем на два порядка. Определяющую роль
в наблюдаемых вариациях играет изменение вы-
соты орбиты станции. Повышение высоты орби-
ты на несколько десятков километров может при-
вести к увеличению потока вторичных нейтронов
до двух раз. В те же моменты, когда высота орби-
ты постоянна, основной вклад, как и в случае
окрестностей магнитных полюсов, вносят вариа-
ции потока ГКЛ. По данным эксперимента
“БТН-Нейтрон” было обнаружено, что вариации
потока вторичных нейтронов в области ЮАМА
между минимумом и максимумом солнечного
цикла составляют 1.6 раза. Это привело к тому,
что мощность нейтронной дозы возросла с 17  до
26 мкЗв/ч.

Чтобы оценить, насколько в среднем менялась
радиационная обстановка в ходе 24-го солнечно-
го цикла, были построены карты мощности ней-
тронной дозы для минимума (1.I.2018–1.I.2019) и
максимума солнечной активности (1.I.2014–
1.VII.2015). Было обнаружено, что с учетом вре-
мени пролета МКС над различными областями
мощность нейтронной дозы составляет в среднем
25 мкЗв/день для солнечного максимума и
35 мкЗв/день для солнечного минимума. Эти из-
мерения получены для диапазона чувствительно-
сти детекторов научной аппаратуры “БТН-Ней-
трон” от 0.4 эВ до 15 МэВ. Экстраполяция в диа-
пазон энергий нейтронов до нескольких сотен
МэВ показывает, что доза может увеличиться в
3–4 раза до значений 75–140 мкЗв/день, что со-
поставимо с другими измерениями нейтронного
фона, сделанными внутри и снаружи МКС.

В части обработки данных эксперимента
“БТН-Нейтрон” работа была поддержана Мини-
стерством науки и высшего образования РФ,
грант AAAA-A18-118012290370-6.

В статье также используются общедоступные
данные измерений болгарских дозиметров типа
Liulin (см. http://esapro.space.bas.bg/database),

подготовленные при поддержке ЕКА, контракт
№ 4000117692/16/NL/NDe (финансируется Прави-
тельством Болгарии в рамках контракта ESA в рам-
ках PECS). Обработка и анализ этих данных также
поддержаны Соглашением между РАН и БАН
“Фундаментальные космические исследования” и
Болгарским научным фондом (проект № 129, дву-
сторонний проект Болгария-Россия 2018-2019).
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В работе предлагается методика определения параметров гравитационного поля астероида с помо-
щью группы аппаратов. Гравитационное поле астероида описывается моделью сферических гармо-
ник и характеризуется коэффициентами Стокса и гравитационным параметром тела. Группа аппа-
ратов состоит из материнского и дочерних космических аппаратов. Траекторными измерениями
являются расстояние и радиальная скорость между материнским и каждым дочерним аппаратом.
Предложенная методика апробируется на примерах уже изученных астероидов Эрос и Итокава. Ис-
следуется точность определения параметров гравитационного поля в зависимости от ошибок траек-
торных измерений. Исследуется возможность улучшения точности расчета параметров гравитаци-
онного поля с помощью увеличения числа дочерних аппаратов в группе.

DOI: 10.31857/S0023420622030104

1. ВВЕДЕНИЕ

В последние десятилетия растет интерес к ис-
следованию астероидов. Было совершено множе-
ство космических миссий, среди которых можно
выделить миссии с выходом на орбиту (миссии
Dawn [1], NEAR Shoemaker) [2], мягкой посадкой
(NEAR Shoemaker) и забором грунта астероида
(миссии Hayabusa [3], Hayabusa-2 [4], OSIRIS-Rex
[5]). В рамках миссии OSIRIS-Rex успешно вы-
полнен забор грунта с астероида Бенну в октябре
2020 г. Интерес к исследованию астероидов обу-
словлен тем, что они могут служить ключом к по-
лучению важной информации о раннем строении
Солнечной системы и Вселенной в целом, содер-
жат в себе полезные ископаемые и являются по-
тенциально опасными объектами.

Астероиды различаются по форме и размеру
между собой. Некоторые из них имеют форму
близкую к сферически симметричной (например,
астероид Веста), форма других сильно вытянута
(например, Эрос, Итокава). Размеры астероидов
варьируются от нескольких метров до нескольких
сотен километров. Разнообразие формы и разме-
ров астероидов приводит к разнообразию дина-
мики орбитального движения вокруг них. По-
строение точной модели гравитационного поля
астероида является важнейшей задачей при про-
ектировании и проведении космических миссий
по их исследованию.

В настоящий момент существует множество
моделей гравитационного поля тел различной
формы, в частности модель сферических и эллип-
тических гармоник [6], полиэдральная модель те-
ла с постоянной плотностью [7], модель точечной
массы [8]. Каждая из моделей обладает рядом
преимуществ и недостатков. Например, модель
сферических гармоник имеет простой вид и не
требует больших вычислительных мощностей в
сравнении с полиэдральной моделью, но она пло-
хо отражает гравитационное поле вблизи к по-
верхности тела. Напротив, полиэдральная модель
и модель точечной массы определяют гравитаци-
онное поле тела вблизи поверхности тела с высо-
кой точностью, но требуют большой вычисли-
тельной мощности по сравнению с моделью сфе-
рических гармоник.

Исходными данными для построения модели
гравитационного поля тела могут быть измерения
положения и скорости КА на орбите вокруг тела,
относительные положения и радиальные скоро-
сти между несколькими КА, визуальные наблю-
дения поверхности тела и др. Существует множе-
ство методик определения параметров гравита-
ционного поля. Например, исследовать поле
можно с помощью интеграла энергии [9]. На
практике широко применяется метод определе-
ния параметров поля с помощью решения задачи
минимизации специально выбранной целевой
функции. Оптимизируемыми переменными це-
левой функции являются параметры модели гра-
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витационного поля, а сама функция представляет
собой невязку траекторных измерений и анало-
гичных измерений, полученных в уточняемой
модели гравитационного поля. Данный метод
был введен У. Каулой для исследования гравита-
ционного поля Земли [10].

Эффективность методов определения гравита-
ционного поля тела существенно зависит от точ-
ности траекторных измерений. Отметим, что в
миссиях GRACE [11] и GRAIL [12] проблема точ-
ности траекторных измерений решалась с ис-
пользованием межспутниковой навигации. Это
позволило исключить нежелательные возмуще-
ния и получить траекторные измерения с недо-
стижимой ранее точностью. В статье [13] было
произведено теоретическое исследование грави-
тационного поля Земли группой двух и четырех
КА. Исследование показало, что применение
группы четырех КА позволяет определять пара-
метры поля точнее, чем при использовании груп-
пы двух аппаратов. Итак, приведенные выше ис-
следования показали, что межспутниковая нави-
гация гораздо точнее, чем навигация через связь с
Землей или оптические наблюдения. Примене-
ние групп двух и более аппаратов к задачам иссле-
дования гравитационного поля удаленных кос-
мических тел может существенно улучшить точ-
ность определяемых характеристик.

Целью данной работы является исследование
методики определения гравитационного поля
астероида группой двух и более аппаратов. Груп-
па состоит из материнского и дочерних аппара-
тов. Траекторными измерениями являются рас-
стояние и радиальная скорость между материн-
ским и дочерними КА. В работе исследована
зависимость точности определения параметров
гравитационного поля от ошибок траекторных
измерений. Кроме того, исследована возмож-
ность уточнить определяемые параметры с помо-
щью увеличения числа аппаратов в группе. Пред-
ложенная в данной работе методика рассматрива-
ется на примерах исследования гравитационного
поля астероидов Эрос и Итокава, чьи гравитаци-
онные поля были изучены в миссиях NEAR Shoe-
maker [14] и Hayabusa [15] соответственно.

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
Группа аппаратов движется вокруг астероида.

Группа состоит из материнского аппарата и до-
черних аппаратов. В процессе движения управле-
ние аппаратами не рассматривается, поскольку
считается, что оно отсутствует на этапе первона-
чального исследования астероида. Траекторными
измерениями являются расстояние и радиальная
скорость, которые формируются с помощью межс-
путниковой навигации между материнским и каж-
дым из дочерних КА. Считается, что тело астерои-
да не влияет на межспутниковую связь. Аппараты

движутся в поле силы гравитационного притяже-
ния астероида, Солнца и планет Солнечной си-
стемы, а также силы давления солнечного излуче-
ния. Гравитационное поле астероида определяет-
ся моделью сферических гармоник.

Определим динамику движения аппаратов.
Для расчета точного положения массивных тел
Солнечной системы используется эфемеридная
модель движения DE430 [16]. В ней основной си-
стемой координат является Международная не-
бесная система координат (МНСК). В МНСК
введем постоянно ориентированную в простран-
стве систему координат (СК), связанную с астерои-
дом. Начало СК лежит в центре масс астероида, а
оси направленны вдоль главных осей инерции. Та-
кую СК будем считать кёниговой поскольку дви-
жение аппаратов рассматривается в течении ко-
роткого, относительно периода орбиты астерои-
да, интервала времени. Ориентация кёниговой
системы координат (КСК) относительно МНСК
задается с помощью значений углов прямого вос-
хождения и склонения полюса астероида.

Поскольку в работе исследуется методика, то
для упрощения расчетов примем несколько допу-
щений. Во-первых, угловая скорость вращения
астероида считается постоянной по направлению
и значению. Тогда положение КА относительно
поверхности астероида определяется с помощью
матрицы поворота. Во-вторых, направление век-
тора нормали к поверхности аппарата всегда сов-
падает с направлением на Солнце. Влияние тени
от астероида на освещенность поверхности КА не
учитывается. Аппараты имеют форму параллеле-
пипеда.

Уравнения движения аппарата в ИСК с учетом
гравитационного притяжения N тел Солнечной
системы и силы светового давления имеют вид:

(1)

где  – фазовый вектор аппарата,  – силовая
функция гравитационного поля астероида,  –
гравитационный параметр i-го тела Солнечной
системы,  – его радиус-вектор,  – ускорение
за счет силы давления солнечного излучения.

В общем виде силовая функция гравитацион-
ного поля астероида в точке имеет вид:

(2)

где  – положение точки в сферической си-
стеме координат,  – гравитационный параметр
астероида,  – радиус аппроксимирующей сфе-
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ры,  – присоединенная функция Ле-
жандра порядка n и степени m, а  и  – коэф-
фициентами перед гармониками гравитационно-
го поля (коэффициенты Стокса).

Уравнение ускорения за счет силы давления
солнечного излучения выражается формулой:

(3)

где  Вт/м2 – солнечная постоянная,
 км – астрономическая единица,
 км/с – скорость света,  –

расстояния от аппарата до Солнца,  – отноше-
ния площади к массе КА,  – вектор направления
от аппаратная Солнце,  – коэффициенты от-
ражения и зеркальности соответственно [17].

Через заданные интервалы времени рассчиты-
вается расстояние и радиальная скорость между
материнским и каждым дочерним аппаратом по
формулам:

(4)

где  и  – расстояние и радиальная скорость
между i-м дочерним аппаратом в j-ый момент
времени,  – фазовый вектор i-го дочернего

аппарата,  – фазовый вектор материн-
ского КА. Значения  и  образуют множество
траекторных измерений 

Задача определения гравитационного поля
астероида сводится к задаче определения коэф-
фициентов Стокса и гравитационного параметра
тела по данным траекторных измерений. Для это-
го ставится оптимизационная задача

(5)

где  Целевая функция  зави-

сит от данных измерений  моделируе-

мых измерений  и имеет вид:

(6)

где i – номер дочернего аппарата, j – номер изме-
рения, k – количество дочерних КА,  – количе-
ство измерений на орбите.

Итак, мы определили модель движения аппа-
ратов и сформулировали оптимизационную зада-
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чу, решая которую возможно оценить параметры
модели гравитационного поля астероида. Суще-
ствует несколько важных аспектов, влияющих на
работу и эффективность предлагаемого метода:

1. инициализация начального фазового векто-
ра аппаратов, момента времени и числа аппара-
тов в группе,

2. моделирование ошибок траекторных изме-
рений,

Эти аспекты задачи рассматриваются в следу-
ющем разделе.

3. АСПЕКТЫ ЗАДАЧИ
3.1. Инициализация начального фазового вектора 

аппаратов, момента времени 
и числа аппаратов в группе

Начальный фазовый вектор материнского ап-
парата выбирается так, что орбита имеет характе-
ристики, представленные в табл. 1. В ней R – ра-
диус орбиты, i – наклонение орбиты, Torbit – пери-
од орбитального движения. Начальный фазовый
вектор дочерних аппаратов рассчитывается как
случайное независимое отклонение от начально-
го фазового вектора материнского аппарата

 подчиненное нормальному за-

кону распределения  Значения

среднеквадратичного отклонения  по по-
ложению составляют 5% от расстояния R и 10% от
модуля вектора начальной скорости. Аппараты
движутся вокруг астероида в течение времени T.

 и  являются значениями отношения
площади к массе материнского и дочерних КА со-
ответственно.

Начальный момент времени движения аппа-
рата для обоих астероидов соответствует 1.I.2020.

При формировании данных траекторных из-
мерений и при расчете параметров гравитацион-
ного поля используются одинаковые начальные
фазовые векторы дочерних аппаратов, а началь-
ный фазовый вектор материнского аппарата от-
личается на величину ошибки навигации, кото-
рая приводится в следующем подразделе.

=  0 0 0;chief chief chiefr v x

( )2
0 ,0,σ .chief

deputyN x
2

,0σdeputy

,M chiefS MS

Таблица 1. Параметры орбит и аппаратов

Параметр Эрос Итокава

R, км 50 1.5
i, град 85 85
Torbit, ч 29.2 66
T, ч 29.2 33

, м2/кг 10–1 10–2

, м2/кг 10–5 10–5

,M chiefS

MS
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3.2. Моделирование ошибок
траекторных измерений

Ошибки измерений моделируются как незави-
симые случайные отклонения от истинных значе-
ний переменных и подчиненные нормальному
закону распределения с нулевым средним и неко-
торой дисперсией  При этом к каждому
значению расстояния и радиальной скорости меж-
ду аппаратами добавляется ошибка  и
получается множество траекторных измерений

 Для исследования точности расчета па-
раметров гравитационного поля при различных
значениях ошибок траекторных измерений средне-
квадратичное отклонение определим как некото-
рое число, умноженное на коэффициент  То-
гда значения среднеквадратичных отклонений
равны:

где  принимает значения от  до 

4. МЕТОД РЕШЕНИЯ 
ОПТИМИЗАЦИОННОЙ ЗАДАЧИ

Поставленная в разделе 2 оптимизационная
задача (5) решается в среде MATLAB методом Ле-
венберга–Марквардта [20] функцией “lsqnonlin”.
Функция “lsqnonlin” создана для решения нели-
нейных задач, целевая функция которых пред-
ставлена в виде суммы квадратов невязок. Для ра-
боты с “lsqnonlin” требуется записать целевую
функцию в виде вектора, размер которой должен
превышать или быть равным числу переменных в
задаче оптимизации. Также функция “lsqnonlin”
требует задание ограничений на значения пере-
менных целевой функции.

Реализованный в функции “lsqnonlin” метод
Левенберга–Марквардта требует задания гради-
ента целевой функции. Обозначим первый и вто-
рой члены целевой функции  и  соответ-
ственно

(7)

где

(8)
Распишем матрицу первых производных:

(9)
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где    выража-
ются следующим образом:

(10)

Производные    
определяются из решения уравнений в вариациях:

(11)

где

(12)

 – матрица нулей, s – число переменных це-
левой функции.

5. РЕЗУЛЬТАТЫ РАСЧЕТОВ
Начальное приближение для метода оптими-

зации представляет собой вектор, состоящий из
нулей (начальное приближение коэффициентов
Стокса) и  (начальное приближение значения
гравитационного параметра):

(13)
где оптимизационная процедура сходится при

 для Эроса и 
 для Итокавы,  и 

известны из публикаций [14, 15].
Из [14] и [15] можно видеть, что значения па-

раметров гравитационного поля имеют разный
порядок по величине. Для удобства интерпрета-
ции результатов всюду в данной работе точность
расчета переменных целевой функции определя-
ется модулем относительной погрешности измере-
ний  выраженный в процентах, которая пред-
ставляет собой вектор размерности s, j-й компонент
которого вычисляется по формуле:

(14)

где  – параметр гравитационного поля [14,
15],  – параметр в определяемом поле.
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Далее в работе нас будут интересовать значе-
ния  поскольку подобная точность измере-
ний физически воспроизводима. Все расчеты па-
раметров гравитационного поля астероидов про-
водился для группы  дочерних аппаратов.
Расчет повторялся 50 раз. На графиках представ-
лены средние значения величин.

5.1. Результаты расчета коэффициентов Стокса
В данном разделе результатом расчета коэф-

фициентов Стокса является максимальное значе-

≥1 1,K

= 5k

ние относительной погрешности  для порядка
разложения силовой функции 

Результаты расчетов для астероида Эрос пред-
ставлены на рис. 1, 2 и 3. Из рис. 1 видно, что при
увеличении значений среднеквадратического от-
клонения относительная ошибка расчета резко
возрастает. Например, для  процент ошиб-
ки варьируется от  (для ) до  (для

). Для понимания влияния ошибки в расче-
тах коэффициентов Стокса на динамику аппарата
вокруг астероида рассмотрим рис. 2 и 3. На рис. 2

δp
= 2,3,4.n

=1 10K
10% = 2n 510 %

= 4n

Рис. 1. Зависимость относительной ошибки расчета
коэффициентов Стокса с n = 2, 3, 4 от ошибок траек-
торных измерений для астероида Эрос.
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Рис. 2. Зависимость абсолютного суммарного откло-
нение между орбитами одного аппарата с  км в
исследуемом и рассчитываемом гравитационных по-
лях в течении  и  для астероида Эрос.
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Рис. 3. Орбиты аппарата в исследуемом (красная линия) и рассчитываемом (черная линия) гравитационных полях
астероида Эрос. Размер орбиты  км, время полета  ч.
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представлена зависимость абсолютного суммар-

ного отклонения орбиты КА в исследуемом и рас-

считываемом гравитационных полях в течении

 (50 точек на орбите) и  (500 точек на

орбите). Данная зависимость рассчитывалась для

одного аппарата на круговой орбите с 

Из графика видно, что при  суммарное от-

клонение орбиты в течении  равно 1 км, а для

 равно 100 км. Соответствующие орбиты

orbitT orbit10T

= 50 км.R
=1 10K

orbitT

orbit10T

представлены на рис. 3. Видно, что орбиты близ-

ки друг к другу.

Результаты расчетов для астероида Итокава

представлены на рис. 4, 5 и 6. Аналогично с преды-

дущим случаем относительная ошибка расчета

резко возрастает при увеличении значений сред-

неквадратических отклонений. Однако, в отличие

от исследования астероида Эрос, значения отно-

сительной ошибки расчета гораздо выше. Зависи-

мость суммарного отклонения орбит с  в= 1.5 кмR

Рис. 4. Зависимость относительной ошибки расчета
коэффициентов Стокса с n = 2, 3, 4 от ошибок траек-
торных измерений для астероида Итокава.
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Рис. 5. Зависимость абсолютного суммарного откло-
нения между орбитами одного аппарата с  км в
исследуемом и рассчитываемом гравитационных по-
лях в течение  и  для астероида Итокава.
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двух гравитационных полях от значений средне-

квадратического отклонения представлена на

рис. 5. Из графика видно, что при  суммар-

ное отклонение в течении  равно 0.8 км,

 – 12 км. Соответствующие орбиты в иссле-

дуемом и рассчитываемом при  гравитаци-

онных полях представлен на рис. 6. Видно, что

=1 1K

orbitT

orbit10T
=1 1K

орбиты смещены друг относительно друга. Сле-
довательно, в случае астероида Итокава данный
метод более чувствителен к ошибкам измерения.

5.2. Результаты расчета гравитационного 
параметра

Рассмотрим влияния ошибок измерения и на-
вигации аппаратов на определение гравитацион-
ного параметра астероидов (рис. 7). Из графика
видно, что для всех представленных значений сред-
неквадратического отклонения ошибка расчета
гравитационного параметра не превосходит 10%.

5.3. Результаты расчета коэффициентов Стокса 
от числа аппаратов в группе

Зависимость точности определяемых коэффи-
циентов Стокса от числа дочерних аппаратов для
астероидов Эрос и Итокава представлены на рис. 8
и 9 соответственно. При исследовании астероида
Эрос среднеквадратические отклонения ошибки

траекторных измерений равны  км и

 мм/с. Из рис. 8 следует, что точность

расчетов резко улучшается при увеличении числа
аппаратов до 5. Последующее увеличение числа
аппаратов в группе на точность расчетов сильно
не влияет. Для астероида Итокава расчеты прово-
дились при следующих значениях среднеквадра-

тических отклонений:  км и

( ) −⋅= 3
σ ρ 3 10

( ) =�σ ρ 0.05

( ) −⋅= 6
σ ρ 3 10

Рис. 7. Зависимость относительной погрешности рас-
чета гравитационного параметра астероидов от оши-
бок траекторных измерений для астероидов Эрос и
Итокава.
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 мм/с. Зависимость точности расче-

та от числа аппаратов в группе для астероида Ито-
кава представлена на рис. 9. Из графика видно,
что характер зависимости сильно отличается от
рис. 8 и резкого улучшения результата расчета не
наблюдается. Однако при 20 дочерних аппаратов

степень относительной погрешности расчета 
снижается на порядок.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Продемонстрирована и изучена методика
определения гравитационного поля тела с помо-
щью группы аппаратов. Было показано, что гра-
витационный параметр рассчитывается с ошиб-
кой менее 10% при всех предложенных значениях
среднеквадратического отклонения. В случае
расчета значений коэффициентов Стокса оказа-
лось, что метод сильно чувствителен к ошибкам
измерений. При увеличении значений средне-
квадратических отклонений процент относитель-
ной ошибки расчета резко возрастает. Для демон-
страции влияния неточности расчета на динами-
ку аппарата вокруг астероида была рассмотрена
зависимость абсолютного суммарного отклоне-
ния орбиты аппарата в исследуемом и рассчиты-
ваемом гравитационных полях. Было выявлено,

что для астероида Эрос при значениях  м

и  м/с ошибки расчета слабо влияют

на динамику аппарата. Однако, в случае астерои-

( ) −= ⋅�

5
σ ρ 5 10

δp

( ) ≥σ ρ 3

( ) −≥ ⋅�

5
σ ρ 5 10

да Итокава подобных значений подобрать не уда-
лось. Кроме того, на примере астероида Эрос бы-
ло показано влияние числа аппаратов в группе
на точность расчета параметров гравитационно-
го поля.

Так же была обнаружена высокая чувствитель-
ность метода к ошибкам начального вектора со-
стояния аппаратов в группе.

Применение группы аппаратов к задачам ис-
следования гравитационного поля массивного
тела обладает рядом преимуществ. Главное пре-
имущество группового полета заключается в вы-
сокой точности межспутниковой навигации.
Кроме того, большое число аппаратов позволяет
относительно быстро, за период (для Эроса) или
половины периода (для Итокавы) орбитального
движения аппаратов, набрать необходимый (для
расчета) объем траекторных измерений. Однако
метод последующего расчета должен обладать
устойчивостью как к ошибкам траекторных изме-
рений, так и к ошибкам начального фазового век-
тора аппаратов. Разработка подобного метода
требует дальнейшего исследования.

Работа поддержана грантом Российского на-
учного фонда (проект № 19-11-00256).
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Предложена методика оценивания робастности автономной системы навигации космического ап-
парата к воздействию возмущающих факторов различной физической природы. В основу методики
положена методология Г. Тагути и теория планирования эксперимента, в соответствии с которой
получены расчетные соотношения для оценивания робастности автономной системы навигации
космического аппарата к различным возмущениям орбитального полета. Адекватность методики
подтверждена на примере автономной системы навигации космического аппарата, включающей
бортовые оптико-электронные, радиотехнические и вычислительные средства. Предложенная ме-
тодика обладает универсальностью и может быть применена к системам навигации других подвиж-
ных объектов.
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ВВЕДЕНИЕ
Эксплуатация систем навигации (СН) косми-

ческих аппаратов, как правило, происходит в
условиях воздействия определенного ряда возму-
щающих факторов, которые способны снизить не
только качество решения навигационной задачи,
но и безопасность полета [1–5]. В связи с этим воз-
мущающие факторы (ВФ) и уровень последствий
при их возникновении подвергаются подробным
исследованиям на стадии проектирования.

В зависимости от места происхождения возму-
щающие факторы СН КА подразделяются на
внутренние и внешние. К внутренним возмуща-
ющим факторам относятся метрологические от-
казы средств измерений параметров движения
КА, сбои навигационных вычислителей, ошибки,
возникающие в программном обеспечении при
реализации навигационных алгоритмов. Внеш-
ними возмущающими факторами являются как
естественные помехи окружающей среды, вызы-
вающие случайные и систематические погрешно-
сти при определении навигационных параметров
(НП), так и искусственно создаваемые воздей-
ствия, способные блокировать навигационные
сигналы или производить их фальсификацию,
например, путем спуфинга [6].

Для борьбы с внутренними и внешними ис-
точниками возмущений используются техниче-
ские и алгоритмические способы, которые позво-

ляют своевременно парировать процессы, обу-
словленные последствиями возникновения ВФ и
приводящие к снижению точности навигации КА
[7–11]. Однако эти способы приводят к усложне-
нию аппаратных и программных средств навига-
ционных систем и, как следствие, к росту стоимо-
сти СН КА.

Снижение чувствительности характеристик
точности оцениваемых НП к воздействиям ВФ
может быть достигнута на основе разработки ро-
бастных СН КА в рамках методологии робастного
проектирования по Тагути. Под робастностью
СН КА понимается свойство, которое характери-
зует минимальную чувствительность к факторам,
вызывающим снижение показателей ее качества
функционирования, в том числе показателей точ-
ности. При создании робастных СН КА могут ис-
пользоваться методы, основанные на построении
физических или математических моделей ВФ, на
экспертной оценке воздействия ВФ на характе-
ристики исследуемых систем, на теории парамет-
рического планирования эксперимента и других
подходах.

С помощью параметрического планирования
эксперимента [12] можно найти такие характери-
стики СН КА, а также режимы ее эксплуатации,
при которых чувствительность показателей точ-
ности СН КА к ВФ минимальна. При выполне-
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нии этого условия разрабатываемая СН КА при-
обретает свойство робастности.

Во многих практических случаях оценивание
чувствительности показателей точности СН КА к
ВФ сопровождается натурными испытаниями,
что, во-первых, не всегда возможно реализовать,
а во-вторых, требует значительных временных и
финансовых затрат. В этой связи целесообразно
применить методы, в основу которых положено
имитационное моделирование процесса функци-
онирования СН КА в условиях влияния ВФ. К
числу таких методов относятся методы робастно-
го проектирования по Тагути [13–15], которые в
настоящее время применяются, главным обра-
зом, в области менеджмента качества предприя-
тий. При этом показателем робастности является
отношение сигнал-шум, которое выражается в
децибелах.

Целью настоящей статьи является разработка
методики оценивания робастности СН КА на ос-
нове параметрического планирования экспери-
мента.

СУЩНОСТЬ ОЦЕНИВАНИЯ РОБАСТНОСТИ 
СИСТЕМЫ НАВИГАЦИИ КОСМИЧЕСКОГО 

АППАРАТА НА ОСНОВЕ 
ПАРАМЕТРИЧЕСКОГО ПЛАНИРОВАНИЯ 

ЭКСПЕРИМЕНТА
Методология параметрического планирова-

ния эксперимента заключается в использовании
эффективных методов достижения поставленных
целей эксперимента путем планирования опытов
для определения таких значений параметров ис-
следуемой СН КА, при которых она приобретает
необходимые свойства, например, свойство ро-
бастности. Центральными понятиями при пара-
метрическом планировании эксперимента явля-
ются показатели функциональных свойств СН
КА, ее технические и эксплуатационные характе-
ристики, а также совокупность ВФ, воздействую-
щих на СН КА в процессе ее эксплуатации.

Основным функциональным свойством СН КА
является точность решения навигационной зада-
чи, которая оценивается вектором погрешностей
определения НП  в соответствующий мо-
мент времени t:

(1)

где  – оценка вектора НП, которая представ-
ляет собой результат решения навигационной за-
дачи, полученный с помощью СН КА;  – ис-
тинный вектор НП.

Компонентами вектора НП, наряду с коорди-
натами и составляющими скорости КА, могут
быть параметры ориентации КА, а также изменя-
ющиеся в процессе полета конструктивные ха-

( )Δ ˆ tQ

( ) ( ) ( )Δ = −ˆ ˆ ,t t tQ Q Q

( )ˆ tQ

( )tQ

рактеристики и параметры моделей погрешно-
стей таких средств навигационных измерений,
как гироскопов, акселерометров, радиотехниче-
ских и оптико-электронных приборов.

При разработке методики приняты следующие
допущения.

Во-первых, ограничимся основными НП, опре-
деляемыми в результате решения навигационной
задачи и характеризующими положение и скорость
движения центра масс КА в пространстве. Вектор
НП при этом допущении принимает вид

(2)

где       – координа-
ты и составляющие скорости КА в момент време-
ни t.

Во-вторых, полагая, что компоненты вектора (2)
имеют одинаковую значимость, нормируем ос-
новные НП, т.е. вектор (2) представим в безраз-
мерной форме:

(3)

где  – модуль радиуса-вектора КА в началь-
ный момент времени   – модуль вектора
скорости КА в начальный момент времени 

С учетом соотношения (3) вектор погрешностей
НП (1) можно представить следующим образом

(4)

где  – безразмерный вектор погрешностей
НП, определяемых СН КА;  – нормированная
оценка вектора НП, полученная с помощью СН КА.

Ведем интегральный коэффициент погрешно-
стей НП, который равен среднеквадратическому
значению составляющих вектора (4), т.е.

(5)

где  – ν-ая составляющая вектора погреш-
ностей НП.

Интегральный коэффициент погрешностей
НП является положительной величиной, которая
зависит от случайных и детерминированных фак-
торов. В течение навигационного сеанса характе-
ристики случайных факторов и уровни детермини-
рованных факторов могут сохранять свои значения
или изменяться по известным или неизвестным за-
конам.

Из всей совокупности воздействующих на по-
грешности НП факторов выделим варьируемые в
процессе эксперимента факторы, которые могут
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быть количественными и качественными, ска-
лярными и векторными величинами. Варьируе-
мые факторы в зависимости от источника их воз-
никновения разделим на две группы. В результате
получим группу исследуемых факторов и группу
возмущающих факторов.

К группе исследуемых факторов (ИФ) отнесем
те факторы, уровни которых могут варьироваться
разработчиком СН КА с целью обеспечения ее
робастности. В группу ИФ, например, могут вхо-
дить: показатели качества навигационных изме-
рителей и вычислителей, организация и режимы
навигационных измерений, способы обработки
результатов измерений, условия эксплуатации
СН КА и другие факторы.

В группу возмущающих факторов (ВФ) на ос-
новании анализа возможности их реализации
введем факторы, при возникновении которых
возрастает интегральный коэффициент погреш-
ностей НП. Для каждого ВФ установим количе-
ство и значения уровней возмущений.

Группа ВФ состоит из варьируемых факторов,
обусловленных процессами старения и износа
измерительной аппаратуры КА, ошибками про-
граммного обеспечения и сбоями бортового вы-
числителя, отказами и повреждениями составных
частей СН КА, погрешностями выведения КА и
другими факторами.

Наряду с варьируемыми факторами, на инте-
гральный коэффициент погрешностей НП ока-
зывают влияние неварьируемые факторы, которые
неизбежно присутствуют в процессе эксперимента.
К таким факторам относятся погрешности матема-
тических моделей навигационных измерений и по-
ля сил, действующих на КА при его орбитальном
движении, погрешности, обусловленные необхо-
димостью линеаризации функций навигацион-
ного алгоритма, допущения, принятые при стати-
стической обработке результатов измерений, и
другие факторы.

План эксперимента представляет собой после-
довательность опытов. В каждом опыте реализу-
ется определенная комбинация уровней ИФ из
выбранного диапазона и определяется робаст-
ность СН КА. Значение показателя робастности
оценивается в опыте под воздействием всех воз-
можных сочетаний ВФ. Этот показатель соответ-
ствует анализируемой комбинации уровней ИФ и
является количественной характеристикой не-
чувствительности СН КА к ВФ, которые принад-
лежат выбранной области варьирования.

Для каждого опыта составляется план, кото-
рый называется планом формирования возмуще-
ний. Параметрами этого плана являются реализа-
ции, содержащие комбинации уровней ВФ.

Показатель робастности  при параметриче-
ском планировании эксперимента определяется

η( )t

в каждом i-ом опыте. Формула для его расчета
имеет вид

(6)

где  – среднее значение интегрального ко-
эффициента погрешностей определения НП в
i-ом опыте:

k – количество сочетаний уровней ВФ и началь-
ных погрешностей навигации:  – инте-
гральный коэффициент погрешностей НП КА в
i-ом опыте при j-ой реализации сочетаний уров-
ней ВФ;  – разброс интегрального коэф-
фициента погрешностей НП КА в i-ом опыте:

n – количество опытов.
Основная задача параметрического планиро-

вания эксперимента заключается в выявлении та-
кого опыта (или такой совокупности уровней ИФ),
при котором показатель робастности  принимает
наибольшее значение. В этом случае СН КА, раз-
работанная с учетом этой совокупности уровней
ИФ, менее чувствительна к ВФ и обладает свой-
ством робастности.

ЭТАПЫ ОЦЕНИВАНИЯ РОБАСТНОСТИ 
СИСТЕМЫ НАВИГАЦИИ КА

Оценивание робастности СН КА на основе па-
раметрического планирования эксперимента со-
держит четыре этапа.

На первом этапе выполняется подготовка ис-
ходных данных для проведения эксперименталь-
ных исследований. В число исходных данных
входят вектор НП, а также исследуемые и возму-
щающие факторы. Компонентами вектора НП
КА относятся шесть кеплеровых элементов его
орбиты или составляющие его радиуса-вектора и
вектора скорости в абсолютной геоцентрической
экваториальной системе координат.

На основании анализа естественных и специ-
ально организованных источников возмущений
определяются ВФ, возникновение которых сни-
жает точность навигации КА. В перечень ВФ,
участвующих в исследованиях робастности СН
КА, включаются факторы, которые могут быть
реализованы в эксперименте.

При обосновании перечня ИФ выявляются и
учитываются такие факторы, которые, с одной
стороны, способны при варьировании изменить
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характеристики точности навигации КА, а, с дру-
гой стороны, чувствительны к одному или не-
скольким ВФ.

Второй этап представляет собой планирование
экспериментальных исследований. План экспе-
римента содержит последовательность опытов.
Исходными данными опытов являются диапазо-
ны значений ИФ, которые подразделяются на
уровни.

Опыты эксперимента отличается комбинаци-
ей уровней ИФ. Опыт планируется таким обра-
зом, чтобы реализовать процесс функционирова-
ния СН КА при всех сочетаниях уровней ВФ из
установленных исследователем диапазонов. Диа-
пазоны ВФ охватывают реальные и предполагае-
мые условия эксплуатации СН КА, а также на-
чальные погрешности навигации ЛА, обуслов-
ленные, например, погрешностями выведения
КА ракетой-носителем.

Реализация опытов в соответствии с планом
эксперимента осуществляется на третьем этапе
оценивания робастности СН КА. В процессе каж-
дого i-ого опыта экспериментального исследова-
ния решаются k навигационных задач, которые
отличаются начальными погрешностями навига-
ции и уровнями ВФ. Выходным результатом экс-
периментальных исследований является массив
погрешностей оценок НП, содержащий шести-
мерные векторы  где i – номер опыта и j –( )Δ 0

ˆ ,ijQ t

номер реализации сочетания уровней ВФ и на-
чальных погрешностей НП.

На четвертом этапе проводится обработка и
анализ результатов эксперимента. На основании
массива экспериментальных данных, получен-
ных на третьем этапе, в соответствии с выражени-
ями (3)–(6) выполняются расчеты показателей
робастности  Анализ показателей робастно-
сти направлен на выявлении такого сочетания
уровней ИФ, при котором достигается наиболь-
шее значение 

ПРИМЕР ОЦЕНИВАНИЯ РОБАСТНОСТИ 
СИСТЕМЫ НАВИГАЦИИ КА

В качестве примера оценим робастность авто-
номной СН, которая в течение ряда лет успешно
применялась на КА дистанционного зондирова-
ния Земли. В основу функционирования этой си-
стемы положен “зенитный” метод навигации, за-
ключающийся в измерении трех независимых
между собой параметров (зенитных расстояний
(β1 и β2) двух звезд с известными координатами и
высоты полета (Н) КА), которые функционально
связаны с искомыми параметрами навигации
[2, 7]. В состав аппаратуры СН входят бортовой
вычислительный комплекс, два оптико-элек-
тронных звездных датчика (ОЭЗД) и радиоверти-
каль-высотомер (РВВ). Расположение ОЭЗД и
РВВ на корпусе КА показано на рис. 1.

Оптико-электронные датчики обеспечивают
визирование навигационных звезд  и  соот-
ветственно. Каждый датчик установлен в карда-
новом подвесе и способен производить разворо-
ты по углам орбитального восхождения  и скло-
нения 

Радиовертикаль-высотомер формирует две па-
ры лучей (Л1 – Л2) и (Л3 – Л4), которые разнесены
относительно друг друга по осям тангажа и крена
на угол  и луч Л5, направленный в центр масс
Земли. При равенстве расстояний до поверхности
Земли по направлениям четырех наклонных лучей
биссектрисы углов, образованных лучами (Л1 – Л2)
и (Л3 – Л4), совпадут с местной вертикалью.

Математические модели измеряемых парамет-
ров движения имеют вид

где  и  – углы тангажа и крена, измеряемые с
помощью РВВ:  – расстояние по направлению
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Рис. 1. К пояснению принципа работы системы авто-
номной навигации КА.
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ξ-го наклонного луча РВВ (Лξ);  – модуль радиу-
са-вектора КА;  – большая полуось земного эл-
липсоида (a = 6378.16 км);  – сжатие земного эл-
липсоида (  = 1:298.2); Z – координата КА в абсо-
лютной геоцентрической системе координат XYZ.

Измеряемые параметры  и  функциональ-
но связаны с координатами КА (X, Y, Z) и содер-
жат случайные погрешности:

где    – направляющие косинусы визируе-
мых при измерении зенитных углов звезд;  и  –
случайные погрешности результатов измерений
зенитных углов и высоты полета КА, которые
подчинены нормальному закону и независимы
друг от друга для каждого момента времени.

Средние квадратические отклонения резуль-
татов измерений зенитных углов и высоты полета
приняты равными  = 2 угл. мин и  м, не
зависят от действующих возмущений и остаются
постоянными в течение исследований.

Под действием возмущений математические
ожидания погрешностей измерений изменяются в
диапазонах Δβ = (2–4) угл. мин и ΔН = (200–300) м
соответственно.

Требуется оценить робастность СН при различ-
ных значениях возмущающих факторов с целью
определения наименьшего их влияния на точность
оцениваемых компонентов вектора 

Для решения этой задачи воспользуемся мето-
дикой в соответствии с ранее изложенными эта-
пами.

На первом этапе оценивания робастности
определим значения исходных данных для прове-
дения экспериментальных исследований.

В качестве допущений предположим, что дви-
жение КА происходит в центральном гравитаци-
онном поле. Опорная орбита КА является круго-
вой. Введем геоцентрическую прямоугольную си-
стему координат XYZ, плоскость XY которой
совпадает с плоскостью опорной орбиты КА.

Истинная орбита КА в начальный момент вре-
мени  характеризуется вектором

где  – опорный вектор НП в начальный мо-
мент времени   – искомый вектор откло-
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нений истинной орбиты КА относительно опор-
ной орбиты:

Компоненты вектора  определяются,
главным образом, погрешностями выведения КА.
Будем полагать, что компоненты вектора 
не превышают 2 км по координатам и 2 м/с по со-
ставляющим скорости.

Для решения навигационной задачи использу-
ется метод наименьших квадратов, который поз-
воляет найти оценку НП КА  в начальный
момент времени  по результатам  навигацион-
ных измерений, проводимых в течение одного
витка орбитального полета КА. При необходимо-
сти количество измерений может меняться в диа-
пазоне от 200 до 400.

Визирная ось первого ОЭЗД находится вблизи
плоскости опорной орбиты КА, а угол склонения
визирной оси второго ОЭЗД способен изменять-
ся в диапазоне от 40° до 80°.

Результатом решения навигационной задачи
является оценка  вектора  т.е.

гд е      

 –  искомые оценки координат и составляю-
щих скорости КА в начальный момент времени 

Одним из важнейших исследуемых факторов,
влияющих на качество функционирования СН
КА, является количество сеансов измерения, по-
скольку, с одной стороны, увеличение их количе-
ства приводит к повышению точности оценивания
параметров навигации КА, а с другой стороны, сни-
жает оперативность решения навигационной зада-
чи. В этой связи важно, например, выбрать мини-
мальное количество сеансов навигационных из-
мерений, обеспечивающих требуемую точность.
Поэтому в качестве исследуемых факторов вы-
браны количество сеансов навигационных изме-
рений N, высота полета H и орбитальное склоне-
ние второй звезды δ. Уровни значений ИФ приве-
дены в табл. 1.

Возмущающими факторами в рассматривае-
мом примере являются возмущения, при возник-
новении которых увеличиваются систематиче-
ские погрешностей средств измерений зенитного
угла и высоты полета КА, а также происходит
смещение истинных компонент начального век-
тора НП КА по составляющим радиуса-вектора
КА  и вектора скорости  относитель-
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но опорных значений. Варьирование ВФ произ-
водится на двух уровнях. Значения уровней ВФ
представлены в табл. 2.

В соответствии со вторым этапом методики
выполним планирование эксперимента. Можно
показать, что для перебора всех возможный ком-
бинаций уровней ИФ и расчета показателей ро-
бастности необходимо провести 18 опытов. План
эксперимента показан в табл. 3.

При планировании опыта учитывается необ-
ходимость получения оценки НП при всех соче-
таниях уровней ВФ, т.е. каждый опыт имеет 8 ре-
ализаций различных сочетаний уровней ВФ.
План опыта изображен в табл. 4.

На третьем этапе проводится имитационное
моделирование процесса функционирования СН
КА. Исходные данные, варьируемые при иссле-
довании, и порядок проведения опытов и реали-
заций комбинаций уровней ВФ приведены в
табл. 1–4. Результаты моделирования представляют
собой массив погрешностей оценок навигации КА,
содержащий шестимерный вектор 

Поскольку в эксперименте проводится 18 опы-
тов, а число реализаций в каждом опыте равно 8,
общее количество реализаций в эксперименте до-
стигает 144. На рис. 2 и 3 приведены результаты

( )Δ 0
ˆ .tQ

Таблица 1. Уровни значений ИФ

Исследуемый фактор
Уровень значения фактора

1 2 3

1 N 200 300 400
2 H, км 200 300 –
3 δ, град 80 60 40

Таблица 2. Уровни значений ВФ

Возмущающий фактор
Значение уровня ВФ

1 2

1 Δβ, угл. мин 2 4
2 ΔН, м 200 300
3 , км 1 2

, м/с 1 2
Δ 0( )r t
Δ 0( )V t

Таблица 3. План эксперимента

Номер
опыта

Номер исследуемого фактора Номер
опыта

Номер исследуемого фактора

1 2 3 1 2 3

1 1 1 1 10 2 2 1
2 1 1 2 11 2 2 2
3 1 1 3 12 2 2 3
4 1 2 1 13 3 1 1
5 1 2 2 14 3 1 2
6 1 2 3 15 3 1 3
7 2 1 1 16 3 2 1
8 2 1 2 17 3 2 2
9 2 1 3 18 3 2 3

Рис. 2. Оценивание погрешностей определения координат.
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имитационного моделирования процесса функ-
ционирования СН КА, полученные при заданных
исходных данных.

На четвертом этапе в соответствии с выраже-
ниями (3)–(6) оценим показатели робастности

 где  Результаты выполненных рас-
четов изображены в виде диаграммы на рис. 4.

Анализ представленных на рис. 4 результатов
экспериментальных исследований показывает,
что наибольшее значение показателя робастно-

( )0η ,i t = .1, 18i

сти СН КА наблюдается в опыте № 7, т.е.
 Откуда следует, что СН

КА является робастной к вариациям выбранных
ВФ в том случае, когда количество измерений в
течении сеанса навигационных измерений со-
ставляет 300, высота полета равна 200 км, а угол
склонения второй навигационной звезды выбран
равным 80°.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Для оценивания и изучения свойства робаст-
ности СН КА к воздействию различного рода
возмущений, предложена методика, основанная
на применении аппарата параметрического пла-
нирования эксперимента в рамках методологии
Г. Тагути.

Предложенная методика оценивания робаст-
ности СН КА позволяет:

уточнить взаимозависимость между исследуе-
мыми и возмущающими факторами с целью

( ) ( )= =0 7 0max η η 7.92.ii
t t

Таблица 4. Плана опыта

Номер
реализации

Номер ВФ Номер
реализации

Номер ВФ

1 2 3 1 2 3

1 1 1 1 5 2 1 1
2 1 1 2 6 2 1 2
3 1 2 1 7 2 2 1
4 1 2 2 8 2 2 2

Рис. 3. Оценивание погрешностей определения составляющих скорости.
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определения их влияния на функциональные ха-
рактеристики СН КА;

получить количественные оценки робастности
при решении задачи обоснованного выбора конку-
рирующих СН КА на стадии проектирования.

Приведен пример оценивания робастности ав-
тономной СН КА дистанционного зондирования
Земли в соответствии с разработанной методикой.

Представленные результаты исследований мо-
гут найти применение, например, при анализе
влияния ВФ на точность СН КА и обосновании
выбора режима и характеристик ее функциони-
рования на различных стадиях проектирования.
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Рассматривается выведение космического аппарата на устойчивые высокие полярные орбиты
искусственного спутника Луны (ИСЛ), которые можно использовать для построения лунной
многофункциональной спутниковой системы, а также окололунной орбитальной пересадочной
платформы. Выполнен анализ и сравнение трех схем прямого перелета КА от Земли к Луне – с
одно-, двух- и трехимпульсным маневром перехода на конечную орбиту. В частности, энергети-
ческие, геометрические и временные характеристики двухимпульсного перехода, полученного
под существенным влиянием гравитационных возмущений, сравниваются с их одноимпульсны-
ми и трехимпульсными аналогами.

DOI: 10.31857/S0023420622030050

1. ВВЕДЕНИЕ
Развитие советской, а также мировой космо-

навтики тесно связано с изучением Луны. Даль-
нейшее изучение и освоение Луны, а также ее
недр будет протекать тем быстрее, чем быстрее
будут решены такие актуальные задачи (или будут
созданы условия для их решения) как: определе-
ние положения спутников на низких и высоких
орбитах вокруг Луны, а также на ее поверхности;
дистанционное зондирование Луны спутниками;
обеспечение связи и ретрансляция сигналов как
между спутниками, находящимися на лунных ор-
битах, так и с объектами на Луне, а также с около-
земными объектами и наземными станциями
слежения. К этому можно добавить задачу наблю-
дения за объектами дальнего космоса: планетами,
кометами, звездами и другими небесными тела-
ми. Весь спектр описанных выше проблем можно
решить путем построения многофункциональ-
ной устойчивой спутниковой системы [1, 2].

Создание этой системы из-за высокой стоимо-
сти выведения таких ракет-носителей (РН), как
“Союз-2.1б”, “Союз-2”, “Протон” и “Ангара А-5”,
требует решения задачи оптимизации траекторий
полета КА на орбиты ИСЛ, которые подходят
для решения вышеуказанных задач. Вдобавок к
этому, выбор наилучшей траектории выведения
лунного КА, которая позволит сэкономить даже
небольшое количество топлива, поможет ре-

шить проблему напряженного массового балан-
са лунных проектов, возникающего из-за боль-
ших затрат энергии, увеличит массу полезной
нагрузки и повысит эффективность проекта. Та-
ким образом, одним из основных вопросов со-
здания лунной многофункциональной спутни-
ковой системы с баллистической точки зрения
является выбор схем выведения на высокие кру-
говые орбиты ИСЛ и соответствующих им тра-
екторий [3, 4].

Ранее для определения возможных параметров
орбит такой системы был проведен анализ эво-
люции орбит ИСЛ на интервалах дат с мая 2016 по
апрель 2019 г. [2]. При этом использовалась разра-
ботанная методика анализа эволюции орбит
ИСЛ, позволяющая определить границы обла-
стей устойчивости орбит ИСЛ. Были найдены три
области устойчивых орбит на плоскости парамет-
ров большая полуось a0 и наклонение i0:

– первая область – i0 ∈ (63°, 67°) и a0 ∈ [4, 4.4]
тыс. км;

– вторая область – i0 ∈ (80°, 97°) и a0 ∈ [4.7, 5.4]
тыс. км;

– третья область – i0 ∈ (113°, 116°) и a0 ∈ [4, 4.4]
тыс. км.

Для них условное время существования Ty, т.е.
промежуток времени, в течение которого эксцен-
триситет вырастет с 0 до 0.01 (т.е. форма орбиты

УДК 629.785

EDN: ANBBBK
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будет стабильной), составляет более 1.5 лет. По
предварительным оценкам, коррекция такой ор-
биты потребует запас характеристической скоро-
сти около 10 м/с в течение 1.5 лет.

Из данных областей была выбрана точка, со-
ответствующая высокой полярной (с наклоне-
нием i0 = 90°) орбите спутника вокруг Луны ра-
диусом a0 = 5 тыс. км. Анализу выведения имен-
но на такую орбиту и будет посвящена основная
часть данной работы. Отметим также, что сейчас
рассматривается вопрос использования высо-
кой полярной орбиты ИСЛ для размещения
окололунной орбитальной пересадочной плат-
формы [5].

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

В работе рассматривается задача определения
наилучшего (по критерию минимума характери-
стической скорости и максимума конечной мас-
сы КА mf на орбите ИСЛ) перехода с начальной
селеноцентрической гиперболической орбиты
КА, являющейся заключительным участком ор-
биты прямого перелета КА с Земли к Луне, на ко-
нечную высокую (радиусом 5 тыс. км) полярную
(if = 90°) круговую орбиту ИСЛ с заданными ве-
личинами большой полуоси a(tf) = af = RM + Hf
(=5 тыс. км) и эксцентриситета e(tf) = ef = 0. Для
начальной орбиты полета к Луне заданы время
перелета c опорной низкой орбиты ИСЗ до пери-
селения орбиты подлета к Луне (~4.5 сут), дата
подлета к Луне в периселении, космодром старта
с Земли. Задана также начальная масса КА m0
(~2040 км) при подлете к Луне. Некоторые допол-
нительные характеристики орбиты полета к Луне
укажем ниже. При низкой орбите ИСЛ (r = rmin)
оптимальным является одноимпульсный переход
[3, 4]. В данном случае высокой орбиты ИСЛ (и
при V∞ ~ 1 км/c) энергически более выгодными яв-
ляются трехимпульсный перелет типа биэллипти-
ческого перехода Штернфельда (с учетом возму-
щений), а также его частный случай – двухим-
пульсный перелет, при котором импульс в
наиболее удаленной точке не сообщается, а изме-
нение элементов траектории происходит за счет
влияния гравитационных возмущений [3–9]. Ос-
новным содержанием работы будет выявление
характеристик (энергетических – по характери-
стической скорости, временных, геометриче-
ских и т.д.) одно-, двух- и трехимпульсного ва-
риантов перехода на орбиту ИСЛ и сравнение
их, в основном, с точки зрения энергетики пере-
лета, выбор перелета с наименьшей суммарной
характеристической скоростью и максимальной
конечной массой.

3. МОДЕЛЬ ПОЛЯ И УРАВНЕНИЯ 
ДВИЖЕНИЯ КА ПРИ УЧЕТЕ 

ГРАВИТАЦИОННЫХ ВОЗМУЩЕНИЙ
При анализе выведения КА на высокие орби-

ты ИСЛ движение КА от Земли до границы сфе-
ры действия Луны (СДЛ) (когда расстояние от КА
до центра Луны ρ больше радиуса сферы действия
Луны, ρ > RСДЛ ≈ 60 тыс. км) моделируется в рам-
ках задачи четырех тел – КА, Земля с учетом ее не-
центральности в разложении геопотенциала в ряд
по сферическим функциям 8 × 8, Луна и Солнце
как материальные точки. Движение КА определя-
ется численным интегрированием системы диф-
ференциальных уравнений движения точки в
невращающейся геоцентрической геоэкватори-
альной системе прямоугольных координат OXYZ.
При этом используется среднее равноденствие и
средний геоэкватор стандартной эпохи J2000.0.
Здесь дифференциальные уравнения, описываю-
щие геоцентрическое движение КА, имеют вид (1):

(1)

где r – геоцентрический радиус-вектор КА; μi и ri –
гравитационные параметры и геоцентрические
радиус-векторы возмущающих небесных тел,
причем возмущение соответствует при i = 1 –
притяжению Луны, а при i = 2 – притяжению
Солнца; aЕ = {aЕx, aЕy, aЕz} – возмущающее уско-
рение, вызванное нецентральностью поля тяготе-
ния Земли с разложением геопотенциала в ряд по
сферическим функциям 8 × 8.

При дальнейшем движении КА (в основном,
внутри границы СДЛ, когда расстояние от КА до
центра Луны ρ меньше радиуса ее сферы действия
ρ ≤ RСДЛ ≈ 60 тыс. км) селеноцентрическое движе-
ние КА моделируется в рамках задачи четырех тел –
КА, Луна с учетом ее нецентральности с разложе-
нием селенопотенциала в ряд по сферическим
функциям 8 × 8, Земля и Солнце, как материаль-
ные точки) и определяется численным интегриро-
ванием системы дифференциальных уравнений
движения точки в невращающейся селеноцентри-
ческой геоэкваториальной системе прямоугольных
координат OXYZ. При этом используется среднее
равноденствие и средний геоэкватор стандартной
эпохи J2000.0. Дифференциальные уравнения, опи-
сывающие селеноцентрическое движение КА, име-
ют вид (2):

(2)

где ρ – селеноцентрический радиус-вектор КА; μi
и ri – гравитационные параметры и селеноцен-
трические радиус-векторы возмущающих небес-
ных тел, причем возмущение соответствует при
i = 3 – притяжению Земли, а при i = 4 – притяже-
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нию Солнца (μE = μ3; μ4 = μ2 = μS, μ1 = μM; r3 = –r1,
r4 = r3 + r2); aM = {aMx, aMy, aMz} – возмущающее
ускорение, вызванное нецентральностью поля
тяготения Луны с разложением ее потенциала в
ряд 8 × 8.

Векторы состояния небесных тел определяют-
ся из табличных эфемерид DE-421 [10]. В расче-
тах использованы следующие значения констант:
μE = 398600.4415 км3/с2; μM = 4902.79914 км3/с2;
μS = 1.32712439935 · 1011 км3/с2. Эфемеридная по-
правка Δt (TDB-UTC) принята равной 69.184 с. В
основных расчетах дата подлета к Луне меняется
на интервале от 1.I по 31.XII.2030.

4. АНАЛИЗ РАССМОТРЕННЫХ СХЕМ 
ВЫВЕДЕНИЯ КА НА ВЫСОКУЮ 

ОРБИТУ ИСЛ
Анализ рассмотренных схем выведения КА на

высокую круговую орбиту ИСЛ был проведен в
четыре этапа.

4.1. Рассмотренные схемы перелета на орбиту ИСЛ

На первом этапе анализа определяются схемы
выведения на целевые орбиты, отвечающие усло-
виям оптимальности в случае кеплеровского поля
и критериям простоты построения траекторий и
малого времени выведения на высокие орбиты
ИСЛ в общем случае реального поля притяжения.
В первую очередь к таким относятся схемы пря-
мого перелета КА от Земли с одноимпульсным и
трехимпульсным торможением при переходе на
орбиты ИСЛ. Ранее некоторые особенности ана-
лиза и характеристики таких переходов с учетом
реального гравитационного поля были рассмот-
рены в работах [6–9]. Здесь и далее характеристи-
ки таких переходов будут приведены на втором и
третьем этапах анализа. В работе также большое
внимание уделено двухимпульсному маневру
торможения – частному случаю трехимпульсного
перехода КА на высокие орбиты ИСЛ, при кото-
ром импульс в удаленной точке не сообщается, а
его влияние заменяется гравитационными возму-
щениями. Ранее этот маневр был рассмотрен в

работах [7–9]. Его анализу посвящен четвертый
этап исследования.

Далее проанализируем каждый из упомянутых
вариантов выведения на конечную высокую кру-
говую орбиту ИСЛ.

4.2. Одноимпульсный вариант торможения
На втором этапе рассматривается обычная

траектория выведения, реализующая схему пря-
мого перелета КА от Земли с одноимпульсным
маневром торможения у Луны. При такой схеме
выведения спутник в составе ракеты космическо-
го назначения (РКН) стартует в момент времени
tc с космодрома (Байконур, Восточный, Куру),
далее он выводится на промежуточную опорную
орбиту высотой ~200 км и наклонением ~51.6°,
затем в течение ~1–1.5 ч происходит пассивный
полет по этой орбите. В расчетный момент време-
ни t0 двигательная установка (ДУ) разгонного
блока (РБ) сообщает импульс скорости, перево-
дящий КА на траекторию полета к Луне. Далее в те-
чение ~4.5 сут после отделения от РБ КА летит к Лу-
не по высокоэллиптической траектории. Затем
спутник входит в СДЛ на расстоянии ~60 тыс. км от
ее центра, внутри которой движение происходит
по селеноцентрической орбите, близкой к гипер-
болической траектории.

В случае одноимпульсного торможения для
схода КА с гиперболы подлета к Луне на орбиту
ИСЛ двигательная установка КА (ДУ) сообщает
один тормозной импульс и получается конечная
высокая круговая орбита, в основном варианте ее
радиус принят равным af = 5 тыс. км. Схема тако-
го варианта выведения приведена на рис. 1.

4.3. Трехимпульсный вариант торможения
На третьем этапе анализа рассматривается тра-

ектория выведения, внешне напоминающая би-
эллиптический перелет. Но она учитывает возму-
щения и реализует схему прямого перелета КА от
Земли с апсидальным трехимпульсным маневром
торможения у Луны, то есть все три импульса ско-
рости сообщаются в апсидальных точках траекто-

Рис. 1. Схема прямого перелета с Земли на Луну с одноимпульсным переходом КА на круговую орбиту ИСЛ.
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рии перелета вдоль скорости. Этот вариант
управления близок к оптимальному [7, 8] и в силу
своей простоты взят для анализа. В таком случае
первый, тормозной, импульс сообщается в пери-
селении гиперболы подлета T0 на минимально
возможном с точки зрения практической реализа-
ции расстоянии r1 = rmin = RM + 100 км, и получает-
ся орбита Т1. Второй, разгонный, импульс сообща-
ется в апоселении (с учетом возмущений) высоко-
эллиптической орбиты T1 на заданном расстоянии
r2 ≈ 45 тыс. км от центра Луны, и получается орбита
Т2. Третий, тормозной, импульс сообщается в пе-
рицентре высокоэллиптической орбиты T2 и пере-
водит КА на конечную полярную круговую орбиту
ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км. Схема трехимпульс-
ного торможения приведена на рис. 2.

На третьем этапе величина наклонения гипер-
болы подлета i0 подбирается так, чтобы в конце
перелета, с учетом возмущений получилась орби-
та с заданным наклонением, if = 90°:

1) Для заданного начального наклонения ги-
перболы к экватору i0l, величину которого в пер-
вом приближении (l = 0) можно принять равной
90°, определяем траекторию выведения КА на ко-
нечную орбиту, соответствующее ей текущее на-
клонение конечной орбиты i3l, а также его рассо-
гласование с целевым наклонением ∆ifl = i3l – if.

2) Меняем наклонение i0 начальной подлетной
гиперболической орбиты так, чтобы конечное
наклонение орбиты ИСЛ i3 равнялось заданному
if: |∆ifl| ≤ ε(if). В расчетах допустимая ошибка ε(if)
принята равной 0.001°. Если величина рассогла-
сования |∆ifl| больше допустимой ошибки ε(if), то
меняем величину подлетного наклонения

(3)

и переходим к этапу 1. Сходимость получается хо-
рошей. Задача решается за 5–6 итераций.

В результате, получаем траекторию выведения
с трехимпульсным торможением для перевода КА

+ = − Δ( )0 1 0l l fli i i

с учетом возмущений, на высокую полярную кру-
говую орбиту ИСЛ радиусом 5 тыс. км.

4.4. Двухимпульсный вариант торможения

На четвертом этапе исследуется траектория
выведения, реализующая схему прямого перелета
КА от Земли с апсидальным двухимпульсным ма-
невром торможения у Луны. Она является част-
ным случаем предыдущей схемы с трехимпульс-
ным переходом. В таком случае разгонный им-
пульс вблизи апоселения переходной орбиты не
сообщается, а начальный тормозной импульс и
начальное наклонение в периселении гиперболы
подлета КА к Луне подбираются так, что измене-
ние конечных расстояния в периселении и на-
клонения обеспечивается пассивно, под влияни-
ем гравитационных возмущений, в основном – от
Земли. В ряде случаев этот переход может быть
энергетически оптимальным. Схема двухим-
пульсного торможения приведена на рис. 3.

На четвертом этапе величина наклонения ги-
перболы подлета i0 подбирается примерно так-
же, как и на третьем этапе, за исключением фор-
мулы (3), по которой определяется величина под-
летного наклонения на (l + 1) итерации. На
каждой l-ой итерации проводится два расчета.
Для первого расчета, когда подлетное наклоне-
ние равняется i1l = i0l, получаем траекторию, дви-
гаясь по которой, КА переходит на конечную кру-
говую орбиту с наклонением  отличающимся от
заданного наклонения if = 90° на величину ∆i1l =
= if –  Для второго расчета подлетное наклоне-
ние i2l изменяется на величину ∆i1l: i2l = i0l+ ∆i1l, а
конечное наклонение  будет иметь рассогласо-
вание с if, равное ∆i2l = if –  Тогда на (l + 1)-ой
итерации подлетное наклонение i1 определяется по
формуле (4):

(4)

1
*,li

1
*.li

2
*
li

2
*.li

+ = +1 1 1( ) k ,l li i S

Рис. 2. Схема прямого перелета с Земли на Луну с трехимпульсным переходом КА на высокую круговую орбиту ИСЛ.
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где S =  ∆i1l = if –  ∆i2l = if – 

Если  Иначе если

 иначе если 

В таком случае сходимость также получается хо-
рошей. Задача решается за 9–10 итераций.

В результате получаем траекторию выведе-
ния, использующую двухимпульсное торможе-
ние для перевода КА, с учетом возмущений, на
высокую полярную круговую орбиту ИСЛ ради-
усом af = 5 тыс. км. Отметим, что для этой схемы
апоселений траектории КА может подходить к
границе СДЛ или даже выходить за ее пределы.

5. ЧИСЛЕННЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ АНАЛИЗА

Для численного анализа используется ДУ с ха-
рактеристиками: тяга P = 420 кгс, удельный им-
пульс Pуд = 298.7 с. При подлете к Луне масса КА
принята равной m0 ≈ 2040 кг. Анализ затрат на n –
импульсное торможение, где n = 1, 2, 3, для пере-
хода на высокую полярную орбиту ИСЛ радиусом
af = 5 тыс. км проводился на интервале дат с 1.I по
31.XII.2030. Длительность полета от Земли до пе-
риселения у Луны составляет ∆t(З–Л) = 4.5 дня.
Для обеспечения лучшей видимости с россий-
ских станций слежения рассматриваются только
северные траектории отлета КА от Земли. При
этом подлет к Луне может происходить как с севе-
ра, так и с юга. Для одноимпульсного перехода
КА на орбиту ИСЛ варианты подлета КА к Луне с
севера или с юга равнозначны по энергетике. Для
определенности в работе для всех вариантов тор-
можения будет рассматриваться только вариант
подлета КА к Луне с юга.

( )
( )
Δ −
Δ − Δ

1 2 1

2 1

,l l l

l l

i i i
i i 1

*,li 2
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5.1. Одноимпульсный вариант торможения
На рис. 4 приведена величина тормозного им-

пульса при одноимпульсном выведении КА на
высокую полярную круговую орбиту ИСЛ радиу-
сом af = 5 тыс. км, при наклонении к экватору if =
= 90°. Из его анализа видно, что величина тормоз-
ного импульса ∆VT в течение года меняется в диапа-
зоне от ~639 до ~732 м/с, а конечная масса КА mf –
в диапазоне от ~1589 до ~1640 кг. Также на рис. 4
приведена зависимость расстояния от Земли до
Луны rЗ–Л(t) от даты подлета КА к Луне. Из его ана-
лиза видно, что прослеживается прямая зависи-
мость между величинами тормозного импульса и
расстояния от Земли до Луны. Зависимости носят
близкий к периодическому характер, их колебания
почти повторяются один раз в лунный месяц.

5.2. Трехимпульсный вариант торможения
На рис. 5 приведена зависимость суммарной

характеристической скорости апсидального
трехимпульсного перехода, для которого импуль-
сы сообщаются в апсидальных точках, причем
расстояние до Луны в точке сообщения второго
импульса задано равным 45 тыс км. Из его анали-
за видно, что на реализацию траектории прямого
перелета с трехимпульсным торможением у Луны
в 2030 г. потребуется запас суммарной характери-
стической скорости от ~560 до ~616 м/с. При
этом, подлетное наклонение в течение года меня-
ется в диапазоне от ~55° до ~77° (рис. 6), а конеч-
ная масса КА от ~1653 до ~1685 кг. Длительность
движения КА от периселения гиперболы подлета
(точка 1 на рис. 2) до перехода на орбиту ИСЛ
(точка 3 на рис. 2) в течение года меняется слабо
от ~3.77 до ~3.97 сут (рис. 7).

5.3. Двухимпульсный вариант торможения
На рис. 8 приведена суммарная характеристи-

ческая скорость такого апсидального двухим-

Рис. 3. Схема простого прямого перелета с Земли на Луну с двухимпульсным переходом КА на высокую круговую ор-
биту ИСЛ.
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пульсного перехода. Из его анализа видно, что
для заданного диапазона дат эта скорость меняет-
ся в пределах от ~525 до ~577 м/с. При этом, под-
летное наклонение в течение года меняется в диа-
пазоне от ~31.5° до ~66° (рис. 6), а конечная масса
КА – от ~1675.6 до ~1705 кг. Расстояние в удален-
ном апоселении rα варьируется в диапазоне от
~46.5 до ~65.5 тыс. км (рис. 9), а продолжитель-
ность движения КА от периселения гиперболы
подлета (точка 1 на рис. 3) до перехода на орбиту

ИСЛ (точка 2 на рис. 3) из-за этого сильно изме-
няется в пределах от ~4.21 до ~8.11 сут (рис. 7).

6. СРАВНЕНИЕ РАССМОТРЕННЫХ 
ВАРИАНТОВ ТОРМОЖЕНИЯ

Основные массово-энергетические характе-
ристики рассмотренных выше вариантов тормо-
жения, а также результаты их сравнения приведе-
ны в табл. 1. В ней и далее индексы (1), (2) и (3)

Рис. 4. Зависимости тормозного импульса ∆VT при одноимпульсном выведении КА на высокую полярную круговую
орбиту ИСЛ радиусом аf = 5 тыс. км, а также расстояния от Земли до Луны rЗ–Л (t) от даты перехода КА на орбиту ИСЛ.
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Рис. 5. Зависимость суммарной характеристической скорости ∆Vf трехимпульсного выведения КА на высокую поляр-
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соответствуют характеристикам одно-, двух- и
трехимпульсного вариантов выведения КА, ин-
дексы (1-3) и (3-1) – означают разницу соответ-
ствующих величин в одно- и трехимпульсном ва-
риантах выведения, индексы (1-2) и (2-1) – озна-
чают разницу соответствующих величин в одно- и
двухимпульсном вариантах выведения, индексы
(2-3) и (3-2) – означают разницу соответствую-
щих величин в двух- и трехимпульсном вариантах
выведения, верхние числа в ячейках соответству-
ют наименьшим величинам соответствующего
параметра, а нижние числа – его наибольшим
значениям.

Для наглядности основные характеристики
рассмотренных выше вариантов торможения

представлены на рис. 6, 7 и 10. Так, на рис. 6 при-
ведены значения селенографического подлетно-
го наклонения для двух- и трехимпульсного вари-
антов торможения при переходе на высокую по-
лярную орбиту ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км в
зависимости от даты подлета КА к Луне. На рис. 7
представлена продолжительность движения КА
от периселения гиперболы подлета КА к Луне до
перехода на орбиту ИСЛ для двух- и трехимпульс-
ного торможений в зависимости от даты подлета.
На рис. 10 приведены зависимости суммарной ха-
рактеристической скорости одно-, двух- и
трехимпульсного вариантов торможения при пе-
реходе на высокую полярную круговую орбиту

Рис. 6. Зависимости селенографического подлетного наклонения для двух- и трехимпульсного вариантов торможения
при переходе на высокую полярную круговую орбиту ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км от даты подлета КА к Луне.
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Рис. 7. Зависимость продолжительности движения КА от периселения гиперболы подлета КА к Луне до перехода на
орбиту ИСЛ для двух- и трехимпульсного вариантов торможения в зависимости от даты подлета.
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ИСЛ радиусом af = 5 тыс. км в зависимости от да-
ты подлета КА к Луне.

Из анализа табл. 1, а также рис. 4, 5, 8 и 10 вид-
но, что для заданной схемы выведения РН “Со-
юз-2.1б” с РБ “Фрегат” выигрыш 3-импульсного
выведения над 1-импульсным  по суммар-
ной характеристической скорости меняется в
пределах от ~79 до ~116 м/с, а по конечной массе

( )1-3δ fV

КА δm(3-1) – от ~45 до 64 кг. Выигрыш 2-импульс-
ного выведения над 3-импульсным по суммарной

характеристической скорости  составляет
от ~29 до ~35 м/с, а по конечной массе КА δm(2-3) от
~20 до 22.2 кг. Выигрыш 2-импульсного выведе-
ния над 1-импульсным по суммарной характери-

стической скорости  составляет от ~114 до

( )3-2δ xV

( )1-2δ xV

Рис. 8. Зависимость суммарной характеристической скорости ∆Vf двухимпульсного выведения КА на высокую поляр-
ную круговую орбиту ИСЛ радиусом а0 = 5 тыс. км от даты подлета КА к Луне.
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Рис. 9. Зависимость расстояния в удаленной точке rα при двухимпульсном выведении КА на высокую полярную кру-
говую орбиту ИСЛ радиусом а0 = 5 тыс. км от даты подлета КА к Луне.
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~155 м/с, а по конечной массе КА δm(2-1) от ~65 до
~86.3 кг.

Из анализа рис. 8, 10 и табл. 1 видно, что для
наилучшего варианта, двухимпульсного выведения
на конечную орбиту в 2030 г., суммарная характе-
ристическая скорость  меняется в диапазоне
от ~525 до ~577 м/с, при этом масса КА на целевой
орбите варьируется от ~1652.9 до ~1694.8 кг. Также
анализ рис. 6 показывает, что влияние возмуще-
ний так сильно воздействует на траекторию, что в
случае двухимпульсного выведения подлетное на-
клонение i0 в зависимости от даты перехода КА на
орбиту ИСЛ меняется в пределах от ~32° до ~66°, а в
случае трехимпульсного – от ~55° до ~77°. Таким
образом, диапазон изменения подлетного накло-
нения в двухимпульсном случае существенно ши-
ре (и составляет ~34°, см. рис. 6), чем в трехим-
пульсном варианте, для которого этот разброс ра-

( )Δ 2
fV

вен ~22° (рис. 6). Такая же картина наблюдается и
для продолжительностей движения КА по орби-
там вокруг Луны, изображенных на рис. 7. Из его
анализа видно, что в случае двухимпульсного тор-
можения длительность маневра изменяется в
пределах от ~4.2 до ~8.1 сут, а в трехимпульсном –
в пределах от ~3.8 до ~ 4 сут.

Из полученных данных следует, что в классе
рассмотренных схем одно-, двух- и трехим-
пульсных перелетов (в рамках задачи четырех
тел – Луна, Земля, Солнце, КА) на высокую кру-
говую орбиту ИСЛ энергетически оптимальны-
ми (с меньшей величиной суммарной характе-
ристической скорости) являются двухимпульс-
ные перелеты. Для этих перелетов КА после
торможения на минимальном расстоянии от Лу-
ны КА переходит на сильно вытянутую эллипти-
ческую орбиту с апоселением в районе границы

Рис. 10. Зависимости суммарной характеристической скорости для одно-, двух- и трехимпульсного вариантов тормо-
жения при переходе на конечную высокую полярную круговую орбиту ИСЛ радиусом а0 = 5 тыс. км от даты подлета
КА к Луне.
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Таблица 1. Массово-энергетические характеристики решения задачи перехода на высокую полярную круговую
орбиту ИСЛ для 2030 г.

r1, км af, тыс. км  тыс. км  тыс. км ∆  м/с ∆  м/с ∆  м/с  кг  кг  м/с

1838.57 5 45 46.5
65.5

560
616

525
577

639
732

1652.894
1684.797

1675.047
1705.048

1588.717
1639.966

δ  м/с δ  м/с δ  м/с δ  кг δ  кг δ  кг

79
116

114
155

35
39

44.831
64.177

65.082
86.330

20.251
22.153

( )3
2 ,r ( )2

2 ,r ( )3 ,fV ( )2 ,fV ( )1 ,fV ( )3 ,fm ( )2 ,fm ( )1 ,fm
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сферы действия Луны, около 45–65 тыс. км. При
движении КА в районе апоселения происходит
необходимое сильное изменение элементов ор-
бит КА – не за счет импульса скорости в окрест-
ности апоселения, а за счет возмущений, в ос-
новном, от Земли. Затем КА в периселении сво-
ей орбиты подлетает к конечной орбите, в
общей точке сообщается заключительный им-
пульс скорости.

Замечание. Выполненный анализ учитывает
только номинальное движение КА и не учитывает
всегда возникающие ошибки управления и нави-
гации, а также необходимость проведения кор-
рекций, что, конечно, приведет к появлению до-
полнительных расходов топлива. Для выбора
энергетически оптимальных траекторий полета
необходимо минимизировать суммарные затраты
топлива – и на номинальное управление, и на
коррекцию траектории полета КА. Из-за боль-
шой чувствительности двухимпульсных траекто-
рий к действующим на КА возмущениям, расход
топлива на коррекцию для них будет, возможно,
больше, чем для более устойчивого трехимпульс-
ного выведения, что, в целом, может сократить
выигрыш двухимпульсного варианта выведения в
сравнении с трехимпульсным.

В будущих работах авторы планируют предста-
вить результаты анализа выведения с помощью
одно-, двух- и трехимпульсного торможений для
перехода на высокие круговые орбиты ИСЛ при
подлете к Луне с севера N, а также с учетом оши-
бок управления, навигации и коррекций траекто-
рии полета на орбиту ИСЛ.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
В работе выполнен анализ выведения КА на

высокие круговые полярные орбиты ИСЛ радиу-
сом 5 тыс. км, их можно использовать для постро-
ения лунной спутниковой системы и, возможно,
для размещения окололунной пересадочной плат-
формы. Определены характеристики трех схем пря-
мого перелета КА от Земли к Луне с одно-, двух- и
трехимпульсным маневром торможения при пе-
реходе на конечную орбиту ИСЛ с подлетом к Лу-
не с юга S.

В рамках исследования разных схем полета от
Земли на орбиты ИСЛ развит алгоритм определе-
ния трехимпульсного перелета и разработан алго-
ритм определения его частного случая – двухим-
пульсного перелета, для которого промежуточ-
ный импульс – нулевой. Здесь, в частности,
предложен алгоритм подбора подлетного накло-
нения в случае двухимпульсного торможения при
переходе на высокую полярную круговую орбиту
ИСЛ радиусом 5 тыс. км.

Для времени перелета Земля–Луна 4.5 дня и на
интервале дат подлета КА к Луне с 31.XII.2029 по

1.I.2031 получены количественные результаты
анализа для рассмотренных вариантов торможе-
ния. Выполнен сравнительный анализ разных
схем маневра для номинальных траекторий, без
учета коррекций. В частности, проведено сравне-
ние результатов, полученных для двухимпульсно-
го перехода, с его одноимпульсными и трехим-
пульсными аналогами.

Показано, что для заданной схемы выведения
с помощью РН “Союз-2.1б” с РБ “Фрегат” выиг-
рыш трехимпульсного выведения над одноим-
пульсным  по суммарной характеристиче-
ской скорости меняется в пределах от ~79 до
~116 м/с, а по конечной массе КА δm(3-1) – от ~ 45 до
64 кг. Выигрыш двухимпульсного выведения над
трехимпульсным по характеристической скоро-
сти составляет  от ~29 до ~35 м/с, а по ко-
нечной массе КА δm(2-3) от ~20 до 22.2 кг. Выиг-
рыш двухимпульсного выведения над одноим-
пульсным составляет по характеристической
скорости  от ~114 до ~155 м/с, а по конеч-
ной массе КА δm(2-1) от ~65 до ~86.3 кг. Для такой
схемы выведения для варианта с двухимпульс-
ным торможением при переходе на указанную
конечную орбиту в 2030 г. суммарная характери-
стическая скорость  меняется в диапазоне от
~525 до ~577 м/с, при этом масса КА на целевой
орбите варьируется от ~1652.9 до ~1694.8 кг.

Показано, что возмущения, в основном, от
Земли, так сильно воздействуют на двух- и
трехимпульсную траектории, что в случае дву-
химпульсного выведения подлетное наклонение
i0 в зависимости от даты перехода КА на орбиту
ИСЛ меняется в пределах от ~32° до ~66°, а в слу-
чае трехимпульсного – от ~55° до ~77°. Таким об-
разом, диапазон изменения подлетного наклоне-
ния в двухимпульсном случае (~34°) существенно
шире, чем в трехимпульсном варианте, для кото-
рого этот разброс равен ~22°. Такая же картина
наблюдается и для продолжительности движения
КА по орбитам вокруг Луны. В случае двухим-
пульсного торможения она меняется в пределах
от ~4.2 до ~8.1 сут, а в трехимпульсном – в преде-
лах от ~3.8 до ~4 сут.

Расстояние в удаленном апоселении для
трехимпульсного варианта принято на основа-
нии предыдущего анализа равным 45 тыс. км, а в
двухимпульсном случае оно определяется алго-
ритмом, меняясь в широком диапазоне – от 46.5
до 65.5 тыс. км, таким образом, его разброс со-
ставляет ~19 тыс. км. Возникающее здесь, в рай-
оне границы сферы действия Луны относитель-
но Земли, сильное возмущение позволяет полу-
чить двухимпульсные траектории с нулевым
промежуточным импульсом скорости, имеющие

( )1-3δ fV

( )3-2δ xV

( )1-2δ xV

( )Δ 2
fV
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в рассмотренных ситуациях наименьшие харак-
теристические скорости перелета.

Отмечена необходимость дальнейшего разви-
тия анализа задачи, в частности, с учетом коррек-
ций для парирования ошибок управления и нави-
гации при полете КА на заключительном этапе
перелета на орбиту ИСЛ.
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Рассматривается стабилизация относительного равновесия спутника на круговой орбите, снабжен-
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нарной системы. Проведено моделирование, демонстрирующее эффект влияния аэродинамиче-
ских моментов.
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1. ВВЕДЕНИЕ
Эта работа является продолжением серии работ

по стабилизации стационарных движений спутни-
ка, центр масс которого движется по круговой ор-
бите, при помощи моментов различной природы,
возникающих при взаимодействии с геомагнитным
полем [1–6]. Исследования проводились на осно-
вании факта принадлежности линеаризованных
уравнений движения к специальному классу при-
водимых линейных нестационарных систем (ЛНС).
Свойство приводимости ЛНС к стационарным си-
стемам позволило разработать строгий аналитиче-
ский подход к исследованию указанных задач. Бы-
ли получены необходимые и достаточные условия
управляемости систем и предложены работоспо-
собные оптимальные алгоритмы стабилизации.

В предлагаемой работе указанный подход при-
меняется для решения задачи стабилизации от-
носительного равновесия спутника при учете
аэродинамических моментов.

Рассматривается движение спутника по круго-
вой орбите в гравитационном поле. Аэродинамиче-
ские моменты оказывают существенное влияние на
движение спутника около центра масс на низких
орбитах (до 700 км). Выражения для аэродинамиче-
ских моментов в большинстве работ используются
в традиционном виде, удобном для аналитических
исследований [7–11]. Влияние гравитационных,
аэродинамических и магнитных моментов на
устойчивость положений равновесия спутника на
круговой орбите рассмотрено в [7, 11–13]. При этом

характер устойчивости в общем случае не является
асимптотическим, и вопрос о стабилизации тем
или иным способом представляет практический
интерес. Как известно, одним из таких способов
является стабилизация при помощи магнитных си-
стем, который основан на взаимодействии соб-
ственного магнитного момента спутника с внеш-
ним магнитным полем. Различным аспектам про-
блем управления и определения ориентации
спутников с помощью магнитных катушек и маг-
нитометров посвящено много работ (см., напри-
мер, [3, 14–16]). Обзор работ по управлению ориен-
тацией космических аппаратов при помощи маг-
нитных моментов содержится в [17, 18].

Задача стабилизации относительного равнове-
сия при помощи магнитных моментов с учетом
аэродинамических сил рассматривалась в [19, 20].
В этой работе желаемая ориентация соответствует
гравитационно-неустойчивому положению рав-
новесия, и магнитное управление необходимо для
обеспечения устойчивости. Исследованы также
вопросы управляемости и предложены алгоритмы
управления, основанные на LQR-методе для дис-
кретного времени.

Линеаризованные модели рассматриваемых за-
дач представляются линейными нестационарными
системами (ЛНС), так как управляющий момент
является функцией геомагнитного поля, которое
изменяется во время движения спутника по орби-
те. В большинстве работ предполагается, что изме-
нение носит периодический характер, если орбита

УДК 629.7.052

EDN: YNWHPR
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спутника – круговая. Как отмечено в [18], это
предположение вполне оправдано. Поэтому мате-
матические модели рассматриваемых задач пред-
ставляют собой системы дифференциальных урав-
нений с периодическими коэффициентами. Это
обстоятельство вносит существенные трудности
как в изучение управляемости системы, так и в раз-
работку эффективных алгоритмов управления.

Выбор коэффициентов усиления в алгоритме
управления с обратной связью, обеспечивающий
асимптотическую устойчивость равновесия спут-
ника – центральный вопрос в этой задаче. При
построении алгоритмов управления с обратной
связью используются, в основном, следующие
подходы. Один подход приводит к численному
анализу линейной периодической системы на ос-
новании теории Флоке (см. работы [16, 17, 21]).
Другой подход основан на применении метода
функций Ляпунова (см. [22, 23]). Следует под-
черкнуть, что при обоих подходах способ выбора
коэффициентов обратной связи не указывается.

Как уже указывалось, предлагаемый в работе
подход основан на приводимости исходной неста-
ционарной системы к стационарной системе боль-
шей размерности [24, 25]. Для приведенной стаци-
онарной системы строится оптимальный алгоритм
стабилизации, основанный на LQR-методе.

Использование алгоритмов стабилизации для
стационарных систем имеет ряд достоинств.

1) Управление строится с помощью линейно-
квадратичного регулятора на бесконечном интер-
вале времени, что приводит к управлению в виде
обратной связи с постоянными коэффициентами.
Это управление обеспечивает асимптотическую
устойчивость приведенной стационарной системы;

2) Процесс построения управления хорошо ал-
горитмизирован. Для получения результата до-
статочно задать лишь параметры оптимизируе-
мого функционала.

Полученное на основании стационарной си-
стемы стабилизирующее управление вводится в
исходную нестационарную систему при помощи
вспомогательных переменных, которые выбира-
ются таким образом, чтобы преобразование от
исходных переменных к переменным стационар-
ной системы было невырожденным.

Работоспособность и эффективность предла-
гаемых алгоритмов подтверждается математиче-
ским моделированием.

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
Рассматривается движение спутника вокруг

центра масс в гравитационном поле Земли. Пред-
полагается, что центр масс спутника движется по
круговой орбите. На спутник действует также
восстанавливающий аэродинамический момент,
выражение для которого принимается в соответ-

ствии с [20]. Управляющий момент создается за
счет взаимодействия собственного магнитного
момента спутника с магнитным полем Земли.

2.1. Системы координат и уравнения движения
Используются две системы координат:  –

орбитальная система координат с началом в точке
 – центре масс спутника: ось  направлена по

радиус-вектору центра масс;  – по нормали к
плоскости орбиты,  дополняет систему до пра-
вой тройки;  – связанная система координат,
оси которой направлены по главным централь-
ным осям инерции спутника.

Ориентация системы  относительно ор-
битальной задается с помощью углов Эйлера

 Матрица  направляющих косинусов
осей системы  в системе  имеет вид [26]

Компоненты абсолютной угловой скорости
спутника  в проекциях на оси системы коорди-
нат  имеют вид

(2.1)

где  – величина орбитальной угловой скорости.
Динамические уравнения движения спутника

около центра масс имеют вид

(2.2)

Здесь   – главные цен-
тральные моменты инерции спутника;  – еди-
ничный вектор оси   – гра-
витационный момент;  – аэродинамический
момент [20];  – управляющий момент, кото-
рый можно представить в виде [27]

где  – собственный магнитный
момент спутника;   – индукция
геомагнитного поля, которое аппроксимируется
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прямым магнитным диполем в орбитальной си-
стеме координат [27]

Здесь  – угол наклона плоскости орбиты спут-
ника к плоскости экватора;  – постоянная маг-
нитного поля Земли,  – радиус орбиты. Величи-
ны  далее считаются управляющими воз-
действиями.

2.2. Линеаризованные уравнения движения

Уравнения движения (2.1), (2.2) при 
допускают стационарное решение, отвечающее
положению относительного равновесия спутни-
ка, в котором оси связанной системы координат

 совпадают с осями орбитальной системы ко-
ординат  [26]. Углы поворота 
выбраны таким образом, что в положении отно-
сительного равновесия все углы и относительные
угловые скорости равны нулю

(2.3)

При линеаризации уравнений движения (2.1),
(2.2) в окрестности относительного равновесия (2.3),
очевидно, линеаризуются и выражения для момен-
тов    В проекциях на оси связанной си-
стемы координат  эти выражения имеют вид

  в

соответствии с [20]  коэффици-
ент  зависит от аэродинамических характери-
стик спутника и радиуса орбиты. В выражении
для управляющего момента 
управление  формируется в виде линейной об-
ратной связи по компонентам вектора состояния

   Поэтому можно считать (как и в

[3, 5]), что  (  – единичная матрица
( )) и 

Тогда линеаризованные уравнения управляе-
мого движения при введении безразмерного вре-
мени  имеют вид

(2.4)

Здесь  =  – малые углы рассо-
гласования между осями орбитальной и связанной
системами координат;   m = u =
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Для круговой орбиты  где  – грави-

тационный параметр Земли. Тогда параметр
 не зависит от радиуса орбиты.

Требуется построить управление, обеспечива-
ющее асимптотическую устойчивость рассматри-
ваемого положения относительного равновесия,
основываясь на системе уравнений (2.4).

Отметим, что ранг матрицы коэффициентов
при управлениях в системе (2.4) равен двум, по-
этому среди управлений только два независимых.

3. ПРЕОБРАЗОВАНИЕ 
К СТАЦИОНАРНОЙ СИСТЕМЕ

Система (2.4) относится к классу линейных не-
стационарных систем, которые допускают приве-
дение к стационарным системам большей размер-
ности [24, 25]. Этот класс систем характеризуется
тем, что функции, входящие в коэффициенты при
управлении, являются решениями линейной одно-
родной системы с постоянными коэффициентами.

Преобразование системы (2.4) к стационарной
системе. Согласно [24, 25], введем новые пере-
менные  по формулам

(3.1)

Дважды дифференцируя эти соотношения, под-
ставляя их в систему (2.4) и приравнивая коэффи-
циенты при функциях  получим

(3.2)

(3.3)

Стационарная система (3.2), (3.3) состоит из
двух независимых систем, в которые входят
управления  и  соответственно.
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4. УПРАВЛЯЕМОСТЬ
Если считать, что  то систему (3.2) рас-

сматривать не требуется (переменные  вво-
дить не нужно). Расширенная стационарная си-
стема (3.3) тогда имеет 8-й порядок (порядок ис-
ходной нестационарной системы равен 6).

Управляемость в данной задаче можно иссле-
довать, как исходя из анализа нестационарной
системы (2.4), так и анализируя стационарную
систему (3.3). Стационарная система является из-
быточной по отношению к исходной системе. Ес-
ли стационарная система управляема, то управ-
ляема исходная нестационарная система. Однако
неуправляемость стационарной системы может и
не повлечь неуправляемость исходной нестацио-
нарной системы.

Далее полагаем, что рассматриваемая орбита
не является ни полярной, ни экваториальной, т.е.

  ( ).

4.1. Управляемость стационарной системы (3.3)
 Согласно [24], стационарная система не-

управляема, если в ней существует интеграл, не
зависящий от наличия управлений. Умножим
второе уравнение системы (3.3) на 2 , четвертое
уравнение на  и сложим, 
Откуда следует, что при выполнении условий

  т.е.

(4.1)

в системе (3.3) существует не зависящий от нали-
чия управления  интеграл

Умножим первое уравнение системы (3.3) на
 третье уравнение на  и сложим. Тогда в си-

стеме (3.3) существует не зависящий от наличия
управления  интеграл

если выполняется условие  или

(4.2)

Итак, если условия (4.1), (4.2) не выполняют-
ся, то стационарная система (3.3) управляема, и
следовательно, управляема исходная нестацио-
нарная система (2.4).

4.2. Управляемость нестационарной системы
Для исследования управляемости системы (2.4)

представим ее в виде системы первого порядка

(4.3)

Здесь   – нулевые матрицы соот-
ветствующих размеров

Нестационарная система (4.3), согласно кри-
терию [28], управляема, если можно указать та-
кую точку  в которой
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Нетрудно видеть, что первые пять столбцов
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ся линейной комбинацией первых пяти только
при выполнении условия (4.2). (При условии (4.1)

). Рассмотрим ранг матрицы 
составленной из первых пяти столбцов и седьмо-
го. В этом случае седьмой столбец является ли-
нейной комбинацией первых пяти, если выпол-
нены условия

(4.5)

Если выполнены условия (4.5), то зависимыми
оказываются все последующие столбцы матрицы

 в том числе и не выписанные здесь.

Таким образом, условиями неуправляемости
исходной нестационарной системы (4.3) являют-
ся условия (4.5). В частности, при отсутствии
аэродинамических сил ( ) эти условия не вы-
полняются, т.е., как уже указывалось в [12], си-
стема (4.3) управляема при любых значениях мо-
ментов инерции спутника.

Замечание (см. [3]). В работе [20] указаны
лишь достаточные условия управляемости систе-
мы (4.5) для любой не экваториальной орбиты,
имеющие вид

(4.6)

В самом деле, если тензор инерции спутника,
например, – шаровой ( ), то условия
(4.6) нарушаются. В то время как согласно усло-
вию (4.5) управляемость имеет место.

5. АЛГОРИТМ ПОСТРОЕНИЯ 
СТАБИЛИЗИРУЮЩЕГО УПРАВЛЕНИЯ

Анализ управляемости, проведенный выше,
показал, что система (3.3) управляема, за исклю-
чением случая (4.5).

Алгоритм стабилизации строится на основа-
нии системы (3.3), в предположении, что усло-
вия (4.5) не выполнены.

Для построения алгоритма стабилизации удоб-
нее представить систему (3.3) в форме Коши, вво-
дя переменные

которые удовлетворяют системе уравнений

(5.1)

Задача стабилизации стационарной управляе-
мой системы (5.1) состоит в том, чтобы построить
управление  обеспечивающее стремление к ну-
лю компонент вектора состояния  при 
Стабилизирующее управление  строится в виде
обратной связи по состоянию  а мат-
рица коэффициентов управления 
выбирается из условия минимума квадратичного
функционала

Здесь  – положительно определенные по-
стоянные матрицы размерности  и  соот-
ветственно.

Оптимальное управление имеет вид [29]

(5.2)

Матрица  размерности  является положи-
тельно определенным решением матричного ал-
гебраического уравнения Риккати

Синтезированное управляющее воздействие
является функцией переменных  стационар-
ной системы (5.1) более высокого порядка, чем
исходная нестационарная система (4.3). Для вве-
дения управления непосредственно в исходную
систему (4.3) выразим вектор  через ис-
ходный вектор состояния  дополненный
вектором  так, чтобы матрица  преоб-
разования

(5.3)
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Компоненты вектора  связаны с компонен-
тами вектора состояния  стационарной си-
стемы (5.1) соотношениями

(5.4)

Матрица преобразования имеет вид

Уравнения для дополнительного вектора
 имеют вид

(5.5)

Тогда уравнение для вектора  можно записать в
виде

(5.6)

Нестационарная система (5.6) включает в себя
исходную систему (4.3), в качестве подсистемы.
Управление (5.2), построенное для стационарной
системы (5.1), при помощи выражения (5.3) мож-
но ввести в систему (5.6) в виде

Замкнутая этим управлением система имеет вид

(5.7)

Решения  системы (5.7), содержащие ком-
поненты исходного вектора  стремятся к ну-
лю при  в силу выбора матрицы  т. к.
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компоненты вектора  связаны с компонентами
вектора  ограниченным преобразованием (5.4).

6. МОДЕЛИРОВАНИЕ
Цель проведения моделирования – показать

влияние величины аэродинамического момента
на процесс стабилизации.

Моделирование проводилось в пакете MAT-
LAB 7.1. Коэффициенты вычислялись и исполь-
зованием стандартной программы LQR для ста-
ционарной системы восьмого порядка (5.1). Ха-
рактеристики квадратичного функционала

 
Рассматривалась стабилизация спутника с па-

раметрами  

 [20]. Угол наклона орбиты
 Высота орбиты  Начальные

отклонения по углам 0.15, 0.15, 0.2 по скоростям
0.1, 0.1, 0.15. Величины 

На рис. 1, 2 представлено поведение перемен-
ных   в зависимости от величи-
ны аэродинамического момента, где использова-
ны обозначения  

Из рисунков видно, что величина аэродина-
мического момента практически не сказывается
на времени сходимости, но существенно влияет
на амплитуду переходного процесса.

Предлагаемый алгоритм применим для спут-
ников с различными моментами инерции и при
различных углах наклона и высот орбит.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Линеаризованная в окрестности положения

относительного равновесия система уравнений
движения спутника относится к специальному

ξ
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Рис. 1. Влияние аэродинамического момента на процесс стабилизации углов  а)  б)  в) 

1.2

0.2
0

0.2
0.4

255 10

Γ0
Γ1
Γ2

0
τ

15 20

1.0
0.8
0.6
0.4

θ 1
(τ

)

Γ0
Γ1
Γ2

0.35

0.10
0.05

0
0.05

255 100
τ

15 20

0.30
0.25
0.20
0.15

θ 2
(τ

)

Γ0
Γ1
Γ2

1.0

0

255 100
τ

(а) (б) (в)

15 20

0.8
0.6
0.4
0.2

θ 3
(τ

)

0.2
0.4
0.6
0.8

θ =( 1,2,3):i i θ τ1( ); θ τ2( ); θ τ3( ).



252

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 3  2022

МОРОЗОВ, КАЛЕНОВА

классу линейных нестационарных систем, допус-
кающих приведение к стационарным системам
большей размерности. При помощи соответству-
ющего конструктивного преобразования получена
стационарная система. Исследована управляемость
системы как стационарной, так и нестационарной.
Достаточные условия управляемости стационар-
ной системы получены при помощи условий су-
ществования в системе линейных интегралов, не
зависящих от наличия управлений.

Следует подчеркнуть, что в отличие от других
работ преимущество предлагаемого алгоритма
стабилизации положения относительного равно-
весия в том, что для его построения требуется
лишь задание параметров квадратичного функ-
ционала, и его применение гарантирует асимпто-
тическую устойчивость.

Проведенное математическое моделирование
подтверждает эффективность предложенной ме-
тодики.
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Холловский ЭРД 10-кВт класса мощности КМ-10, разработка которого ведется в АО ГНЦ “Центр
Келдыша”, прошел этап наземной отработки, в том числе параметрические и укороченные ресурс-
ные испытания, по результатам, которых показано, что КМ-10 не уступает зарубежным аналогам в
широком диапазоне характеристик, а на мощности ~10.5 кВт обеспечивает тягу ~515 мН, удельный
импульс 2550 с (КПД 62%) и прогнозируемый ресурс более 10000 ч. В испытаниях кластерной сбор-
ки мощностью ~42 кВт из 4-х КМ-10 показано, что взаимное влияние двигателей на суммарные ха-
рактеристики при их одновременной работе незначительно. Приведены оценки эффективности ис-
пользования ЭРД типа КМ-10, в составе космических средств различного целевого назначения в
сравнении с альтернативными вариантами двигательных установок на базе жидкостных ракетных
двигателей и электроракетных ДУ с ионными двигателями. Представлены перспективные направ-
ления применения ЭРД типа КМ-10, в том числе в составе кластера, для выполнения транспортных
операций, включая доставку коммерческих КА тяжелого класса на геостационарную орбиту, полез-
ных грузов на окололунную орбиту, межпланетных аппаратов к Марсу, и для коррекции орбиты
низкоорбитальной околоземной станции малой размерности.
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ВВЕДЕНИЕ

Электроракетные двигатели (ЭРД) находят все
более широкое применение на КА различного це-
левого назначения. Используются ЭРД различ-
ного типа, главным образом, холловские (ХД) и
ионные двигатели (ИД), использующие ксенон в
качестве рабочего тела. Ионные двигатели сред-
ней мощности (до 4.5 кВт) XIPS-25 используются
американской компанией Boeing для производ-
ства геостационарных КА связи на спутниковой
платформе (СП) BSS-702 с целью довыведения
КА с геопереходной (ГПО) или суперсинхронной
(ССО) орбиты на геостационарную орбиту (ГСО)
и для коррекции параметров ГСО. Ионные ЭРД
NSTAR и μ10 использовались, соответственно, на
американских (DS-1, DAWN) и японских (Hay-
abusa-1, -2) КА для исследования дальнего космо-
са, в настоящее время ионный ЭРД Т-6 использу-
ется в составе миссии BepiColombo по исследова-
нию Меркурия.

Однако наиболее широкое применение на
российских и зарубежных КА, в том числе амери-
канского и европейского производства, имеют
ЭРД холловского типа. Около 40 лет холловские
ЭРД СПД-70, СПД-100 мощностью 0.6…1.5 кВт

разработки АО “ОКБ "Факел” используются на
геостационарных связных КА среднего и тяжело-
го класса массой 1.5…3.5 т, создаваемых на спут-
никовых платформах различных производителей,
для приведения в рабочую позицию и поддержа-
ния точки стояния в течение длительного срока
функционирования (15 лет и более). Холловский
ЭРД КМ-60 мощностью 0.9 кВт разработки АО
ГНЦ “Центра Келдыша” применяется в штатном
режиме на геостационарном КА среднего класса.

Расширяется область использования холлов-
ских ЭРД на российских и европейских КА: ХД
стали использоваться при выведении аппаратов
на геостационарную орбиту. Уже реализованы за-
пуски российских геостационарных КА с приме-
нением ЭРД СПД-100 (мощность 1.35 кВт) и за-
рубежных КА с СПД-140 (мощность 4.5 кВт) раз-
работки АО “ОКБ "Факел”. Использование
эффективных двигательных установок на этапе
довыведения дает возможность повысить эконо-
мическую эффективность выполнения целевой
задачи путем увеличения числа транспондеров,
срока активного существования (САС) или сни-
жения стоимости запуска при уменьшении массы
КА. Однако выведение КА на ГСО с применени-
ем ЭРД значительно (на 3…6 мес.) увеличивает
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время выхода КА на этап целевого использова-
ния, что негативно сказывается на доходности
коммерческих КА в начале эксплуатации.

В настоящее время на практике используются
ЭРД, мощность которых не превышает 5 кВт. Од-
нако, в последнее десятилетие в связи с развити-
ем технологий создания и улучшением энерго-
массовых характеристик солнечных энергоуста-
новок (СЭУ) наблюдается значительный рост
мощности на борту космических аппаратов, глав-
ным образом, для электропитания целевой аппа-
ратуры коммерческих геостационарных телеком-
муникационных КА. Увеличение энерговоору-
женности КА дает возможность использовать
располагаемую бортовую мощность для ЭРДУ
более высокой мощности при использовании ее
на этапе выведения, что позволит сократить вре-
мя доставки и/или увеличить массу КА на ГСО.
Кроме того, новые технические возможности
увеличения электрической мощности на борту
КА позволяют расширить область применения
электроракетных ДУ (ЭРДУ), используя их для
межорбитальной транспортировки и в задачах,
выполнение которых с применением ЭРД явля-
ется безальтернативным вариантом.

Разработки ЭРД повышенной мощности ве-
дутся как в России, так и за рубежом. Одним из
примеров электроракетного двигателя, на базе
которого может быть создана ЭРДУ повышенной
мощности (10…20 кВт), а также высокой мощно-
сти (40 кВт и более) с двигательным модулем
(ДМ) кластерного типа, является разработанный
в АО ГНЦ “Центр Келдыша” многорежимный
холловский двигатель КМ-10 на ксеноне с номи-
нальной мощностью 10.5 кВт. Тяга КМ-10 в но-
минальном режиме принята равной 515 мН,
удельный импульс тяги – 2600 с. Ближайшими
мировыми аналогами КМ-10 являются ЭРД
HERMeS мощностью 12.5 кВт разработки Glen
Research Center (USA) [1, 2] и H9 мощностью
9 кВт, разрабатываемый в Jet Propulsion Laborato-
ry (USA) [3].

В статье приведены характеристики ЭРД КМ-10
и его ближайших аналогов, полученные в экспе-
риментальных исследованиях при вариации па-
раметров системы электропитания, а также дви-
гательного модуля на основе КМ-10 различной
размерности и конфигурации.

Электроракетные двигатели 10-кВт класса мо-
гут быть успешно использованы в различных сце-
нариях космической деятельности. Представлен-
ные в статье материалы иллюстрируют возможно-
сти для улучшения показателей эффективности
выполнения целевой задачи при использовании
холловских ЭРД типа КМ-10 на КА различного
целевого назначения в сравнении с альтернатив-
ными вариантами ДУ на базе ЖРД или ЭРДУ на
основе ионных двигателей. Рассмотрены пер-

спективные направления применения ЭРДУ с
КМ-10 в качестве маршевых двигателей в транс-
портных операциях доставки коммерческих КА
тяжелого класса на геостационарную орбиту и
полезных грузов на окололунную орбиту, меж-
планетных КА, а также для коррекции орбиты
низкоорбитальной околоземной станции малой
размерности.

ПАРАМЕТРЫ РАБОТЫ И СОСТОЯНИЕ 
РАЗРАБОТКИ ЭРД КМ-10

Холловский двигатель представляет собой
устройство с кольцевым разрядным каналом, в
зазоре которого в пересечении внешних аксиаль-
ного электрического и радиального магнитного
полей протекает нейтральный газ. Газ ионизуется
ускоренными электрическим полем электрона-
ми, которые поступают в разрядный канал с по-
лого катода. Ионизованный газ ускоряется во
внешнем электрическом поле и создает тягу.
Магнитное поле в разрядном канале задерживает
электроны, повышая тем самым эффективность
ионизации рабочего тела.

На данный момент двигатель КМ-10 прошел
все этапы наземной отработки, включая клима-
тические, термоциклические, вибрационные ис-
пытания и испытания на удар силой 1000 g. По-
дробное описание нагрузок, прилагаемых во вре-
мя наземной отработки, описано в работе [4].

Параметрические испытания КМ-10 проводи-
лись на криогенной вакуумной установке КВУ-
90 [5]. В ходе испытаний давление в вакуумной
камере не превышало 10–2 Па. Влияние давления
атмосферы в вакуумной камере на параметры ра-
боты двигателя учитывалось по методике, пред-
ложенной в работе [6]. Согласно данной методи-
ке атмосфера вакуумной камеры служит допол-
нительным источником рабочего тела, расход
которого пропорционален давлению в вакуумной
камере.

Результаты параметрических испытаний пока-
зали, что КМ-10 демонстрирует эффективную ра-
боту в широком диапазоне рабочих параметров.
Диапазон работы по току разряда лежит в пределах
от 5 до 30 А, а по напряжению – от 300 до 900 В, что
соответствует мощности разряда в пределах от 1.5
до 12.5 кВт. Ограничение мощности сверху обу-
словлено допустимой температурой магнитных
катушек не более 450°C, а снизу – устойчивой ра-
ботой двигателя с КПД не ниже 40%.

Рабочие параметры КМ-10 в зависимости от
тока разряда на рис. 1 приведены в сравнении с
параметрами работы его ближайших аналогов
HERMeS и H9. Согласно рисунку, диапазон
дросселирования по току и напряжению разряда,
а также полный КПД КМ-10 и аналогов сопоста-
вимы, однако КМ-10 немного уступает им по тяге
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(рис. 1б) и при этом опережает по удельному им-
пульсу (рис. 1в) практически во всем диапазоне
работы. Многорежимный ЭРД КМ-10 располага-
ет тягой в пределах от 100 до 600 мН и обеспечи-
вает удельный импульс тяги в диапазоне от 1500
до 3400 с, КПД при определенных параметрах до-
стигает 65%.

Конфигурация КМ-10 отличается от аналогов
магнитной системой, обеспечивающей высокий

ресурс работы (более 10000 ч) при высокой удель-
ной мощности (приблизительно 0.9 кВт/кг). Ре-
сурс работы двигателя определен по результатам
укороченных ресурсных испытаний длительно-
стью 500 ч.

Двигатель прошел 500 ч ресурсных испытаний
при напряжении разряда 500 В и токе разряда 20.8 А.
Среднее значение тяги, полного удельного им-
пульса и КПД в ходе ресурсных испытаний соста-

Рис. 1
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вили 515 мН, 2550 с и 62.5%, соответственно. В
первые 100 ч работы наблюдались изменения
этих параметров в пределах 5%: наблюдался ли-
нейный рост тяги, линейное падение полного
удельного импульса и рост КПД. Однако, после
приработки двигателя, параметры стабилизирова-
лись и вышли на свои средние значения (рис. 2).

КЛАСТЕР НА БАЗЕ КМ-10

Чтобы показать возможность создания двига-
тельной установки на основе нескольких сов-
местно работающих двигателей КМ-10, были
проведены исследования взаимного влияния ра-
ботающих двигателей в кластере. Подобные ис-
пытания уже проводились ранее другими науч-
ными коллективами для двигателей малой мощ-
ности. В работах [7–11] показано, что кластер из
трех двигателей мощностью 1.5 кВт каждый облада-
ет такой же устойчивостью работы, как и отдельно
работающий двигатель [7], что концентрация плаз-
мы в струе кластера является суперпозицией кон-
центраций плазмы отдельно работающих двигате-

лей, а для потенциала плазмы и температуры элек-
тронов наблюдается локальный максимум на
некотором расстоянии от среза двигателя [8]. В
работах [9, 10] показано, что расположение като-
да-компенсатора относительно холловских дви-
гателей не влияет на рабочие характеристики кла-
стера. Для кластера из 4-х двигателей мощностью
200 Вт каждый показано, что угловая расходи-
мость струи кластера является суперпозицией
расходимости струй отдельно работающих двига-
телей [11].

В экспериментальном исследовании, прове-
денном в АО ГНЦ “Центр Келдыша”, использо-
вался кластер из четырех двигателей КМ-10 с
максимальной суммарной мощностью работы
42 кВт (рис. 3). Системы электропитания и газо-
подачи в процессе эксперимента позволяли осу-
ществлять работу двигателей в любой коммута-
ции (от одного до четырех одновременно работа-
ющих ХД).

Испытания показали, что кластер работает
устойчиво при любом количестве одновременно
работающих двигателей. Количество работаю-

Рис. 2
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щих ХД не влияет на диапазон устойчивой работы
каждого из них. Параметры работы кластера в
различных комбинациях по количеству и распо-
ложению включенных и выключенных двигате-
лей, работающих в номинальном режиме, приве-
дены в табл. 1.

Из таблицы следует, что для двух одновре-
менно работающих двигателей отсутствует вли-
яние совместной работы на параметры кластера,
а для четырех двигателей КПД суперпозиции от-
дельно работающих двигателей немного выше,
чем КПД кластера из четырех одновременно ра-

ботающих двигателей. На данном этапе сложно
утверждать, что данный эффект является ре-
зультатом взаимного влияния струй двигателей
друг на друга, поскольку при такой высокой
мощности работы может сильно сказываться
влияние стенок вакуумной камеры, в которой
проводились испытания. Так или иначе, влия-
ние оказалось незначительным (КПД кластера
снизилось с 64.6 до 61%).

Описанные результаты позволяют сделать вы-
вод о принципиальной возможности создать ДУ
кластерного типа без потери уровня параметров и

Рис. 3

№ 1

№ 2
№ 4

№ 3

Таблица 1. Параметры работы кластера в различных комбинациях включенных и выключенных двигателей

* Скобки означают, что двигатели в кластере работали одновременно; знак суммы означает, что приведенные параметры
определяются суммированием параметров отдельно работающих двигателей.

№ двигателя* Мощность кластера, кВт Тяга, мН Полный удельный импульс, с КПД, %

1 10.3 537 2700 69.1
3 10.3 505 2540 61.2

1 + 3 20.6 1042 2620 65.1
(1, 3) 20.6 1037 2580 63.8

2 10.3 501 2470 58.8
4 10.3 541 2715 69.9

2 + 4 20.6 1042 2590 64.2
(2, 4) 20.6 1057 2630 66.2

1 + 2 + 3 + 4
(1, 3) + (2, 4)

41.2
41.2

2084
2066

2605
2640

64.6
64.8

(1, 2, 3, 4) 41.7 2041 2540 61.0
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надежности работы единичного двигателя. Пре-
имущество кластерного подхода заключается в
расширении возможностей по дросселированию
ЭРДУ при выполнении сложной задачи с регули-
рованием параметров и по допустимому спектру
задач, выполняемых одной ДУ. Ниже приведены
оценки эффективности применения КМ-10 в со-
ставе ЭРДУ перспективных КА различного на-
значения.

ПЕРСПЕКТИВЫ ПРИМЕНЕНИЯ КМ-10
В КОСМОСЕ

Электроракетные двигатели мощностью
5...10 кВт могут быть успешно использованы в
различных сценариях космической деятельности.
Ниже представлены материалы, которые иллю-
стрируют возможности улучшения показателей
эффективности применения холловских ЭРД ти-
па КМ-10 на космических аппаратах различного
целевого назначения в сравнении с альтернатив-
ными вариантами использования ДУ на базе
ЖРД или ЭРДУ с ионными двигателями. Рас-
смотрены четыре перспективных направления в
применении ЭРДУ на основе КМ-10: в качестве
маршевых двигателей в транспортных операциях
для доставки КА тяжелого класса на геостацио-
нарную орбиту и полезных грузов на окололун-
ную орбиту, межпланетных КА, а также для кор-
рекции орбиты низкоорбитальной околоземной
станции.

Учитывая допустимый при отработке ЭРД
разброс параметров в пределах ±5%, для оценки
энергомассовой эффективности применения
ЭРДУ в качестве параметров номинального ре-
жима КМ-10 приняты значения удельного им-
пульса тяги 2600 с и тяги 515 мН при мощности
10.5 кВт (КПД ~ 63%).

ДОВЫВЕДЕНИЕ ГЕОСТАЦИОНАРНЫХ КА 
ТЯЖЕЛОГО КЛАССА

Применение ЭРДУ при выведении КА на ГСО
на сегодняшний день является технологией, реа-
лизованной всеми крупными мировыми разра-
ботчиками КА. Продолжительность транспорт-
ных операций в ряде случаев превышает полгода.

Использование маршевых ЭРДУ целесообраз-
но осуществлять при выведении КА по комбини-
рованной схеме, в которой средства выведения
ракета-носитель (РН) и разгонный блок (РБ) на
базе химических ДУ (ХРБ) осуществляют форми-
рование промежуточной орбиты, а затем посред-
ством ЭРДУ выполняется доставка КА на ГСО.

Значимость применения ЭРДУ при выведении
КА на ГСО в данной статье показана на примере ис-
пользования РН “Ангара-А5” (с космодрома Во-
сточный) и кислород-водородного РБ тяжелого
класса (КВТК) для запуска его на промежуточную

орбиту и ЭРДУ мощностью ~20 кВт на базе 2-х ЭРД
КМ-10 с непрерывным режимом работы на этапе
довыведения для вариантов удельного импульса тя-
ги в диапазоне 1500…3000 с. Удельные энергомас-
совые характеристики подсистем ЭРДУ опреде-
лены аналогично принятым в работе [12]: двига-
тели – 2 кг/кВт с учетом элементов крепления и
системы для отвода тепла, система преобразова-
ния параметров электроэнергии и управления
(СПУ) – 5 кг/кВт, баковый коэффициент (отно-
шение массы бака к массе рабочего тела) – 0.15. В
качестве базового принят вариант запуска КА РН
“Ангара-А5” с доставкой на ГСО непосредствен-
но с помощью РБ КВТК. В этом варианте масса
аппарата на ГСО составляет около 5.2 т.

Результаты оценки так называемой, “полез-
ной” массы (массы КА за вычетом массы ЭРДУ),
доставляемой на ГСО ЭРДУ, в зависимости от
продолжительности выведения и удельного им-
пульса тяги приведены на рис. 4а и 4б, соответ-
ственно.

Как видно из графиков, при продолжительно-
сти перелета около полугода “полезная” масса
КА на ГСО достигает величины около 7 т, что на
35% превосходит возможности использования
только РБ КВТК. В случае увеличения продолжи-
тельности до 1 г. “полезная” масса КА увеличива-
ется до 8.3 т, что на 60% больше массы, выводи-
мой РБ КВТК в базовом варианте.

При продолжительности выведения в диапа-
зоне 60…360 сут и принятых исходных данных оп-
тимальный удельный импульс тяги ЭРДУ нахо-
дится в пределах 2000…2500 с, что соответствует
располагаемым характеристикам КМ-10 в режи-
ме работы близком к номинальному.

Из рис. 4б следует, что с ростом продолжи-
тельности выведения влияние выбора удельного
импульса тяги на эффективность применения
ЭРДУ возрастает. Так, при продолжительности
выведения 60 сут отклонение удельного импульса
тяги от оптимального значения на 10% приводит
к потере выводимой на ГСО “полезной” массы
немногим более 3% (~180 кг), а при продолжи-
тельности выведения 360 сут увеличивает потери
до 8.5% (~700 кг).

ДОСТАВКА ПОЛЕЗНЫХ ГРУЗОВ 
НА ОКОЛОЛУННУЮ ОРБИТУ

Создание электроракетных буксиров с солнеч-
ными ЭУ является одним из наиболее перспектив-
ных направлений развития средств межорбиталь-
ной транспортировки полезных грузов в околозем-
ном пространстве, включая полеты на окололунные
орбиты.

Первый перелет на окололунную орбиту с по-
мощью ЭРДУ был осуществлен в 2003–2005 гг.
европейским аппаратом SMART-1. Для перелета
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использовался ЭРД PPS-1350 G, созданный на
базе ЭРД СПД-100 разработки ОКБ “Факел” [13].

В 2017 г. NASA представлена концепция транс-
портно-энергетического модуля PPE (Power Pro-
pulsion Element) с солнечной ЭРДУ [14]. PPE
оснащается двумя холловскими ЭРД мощностью
12.5 кВт и двумя двигательными модулями, каж-
дый из которых включает 2 холловских ЭРД с но-
минальной мощностью 6 кВт. На настоящий мо-
мент известны намерения США осуществить за-
пуск PPE как пилотного блока на начальном этапе
строительства окололунной станции Gateway.

В данном разделе представлена концепция
применения межорбитального буксира (МБ) с
солнечной ЭРДУ мощностью ~50 кВт на базе хол-
ловского ЭРД КМ-10 для межорбитальной транс-
портировки полезных грузов на окололунную по-
лярную орбиту. Двигатель КМ-10, способный ра-

ботать на различных режимах по напряжению и
мощности электропитания, позволяет создать
буксир унифицированным для применения с ра-
кетами-носителями различной грузоподъемно-
сти и выполнения различных по энергонапря-
женности транспортных задач.

Унифицированный МБ на базе КМ-10 обеспе-
чит значительно более экономичную, в сравне-
нии с разгонными блоками и буксирами на базе
ЖРД, доставку на окололунную орбиту полезных
грузов массой до 10…12 т или перевод от МКС ба-
зового блока массой 21…23 т, что представляется
достаточным для сборки, например, посещаемой
лунной орбитальной станции (ЛОС), используя
при этом лишь РН тяжелого (“Ангара-А5”) и
среднего (“Союз-5”) классов грузоподъемности
[15]. Достоинством применения МБ с ЭРДУ яв-
ляется возможность использования его солнеч-

Рис. 4
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ной батареи для электропитания доставленного
полезного груза и других пользователей в составе
ЛОС, а ЭРДУ – для проведения последующих
коррекций орбиты или совершения станцией ме-
жорбитальных переходов.

Рассмотрено использование в составе МБ мар-
шевой ЭРДУ на базе 10-ти КМ-10 и современной
планарной солнечной батареи (СБ), аналогичной
по конструкции, компоновке и характеристикам
СБ российского научно-энергетического модуля
(НЭМ) [16]. При пониженном режиме работы
КМ-10 (с разрядным напряжением 300 В и при
удельном импульсе тяги ~1900 с) унифициро-
ванный МБ в комплексе с РН “Ангара-А5” спо-
собен доставить за время ≤1.8 г. и пристыковать
к ЛОС, расположенной на полярной орбите вы-
сотой 200 км, полезный груз массой 11.8 т. В аль-
тернативном варианте выполнения задачи с при-
менением кислородно-водородного буксира
(МБ-КВ) и кислородно-керосинового буксира
типа ДМ (МБ-ДМ), доставка аналогичного по
массе и составу ПГ потребует не менее двух пусков
РН “Ангара-А5” и стыковки буксиров МБ-КВ и
МБ-ДМ на околоземной орбите, что определяет
преимущество электроракетного буксира в про-
стоте выполнения задачи и снижении в ~1.8 раза
удельной стоимости доставки ПГ на окололун-
ную орбиту.

В случае номинального режима работы КМ-10
с удельным импульсом тяги ~2600 с (при разряд-
ном напряжении 500 В и мощности ~10.5 кВт),
унифицированный буксир, выведенный к МКС с
помощью РН среднего класса “Союз-5”, может
обеспечить за то же время ≤1.8 г. перевод от МКС
и стыковку с ЛОС российского модуля НЭМ и
полезного груза с суммарной массой 23 т, исполь-
зуя при этом дополнительное электропитание
маршевой ЭРДУ от солнечных батарей НЭМ.
При традиционном способе решения этой транс-
портной задачи с использованием жидкостного
ракетного двигателя (ЖРД) потребуется создание и
применение дорогих средств доставки – ракеты-
носителя сверхтяжелого класса (РН СТК) и двух-
ступенчатого межорбитального буксира, включаю-
щего кислородно-водородный разгонный блок
(КВРБ) и буксир типа ДМ (МБ-ДМ) на базе кисло-
родно-керосинового ЖРД. Соответственно, для
данной задачи преимущество электроракетного
буксира характеризуется снижением удельной сто-
имости доставки НЭМ к ЛОС примерно в 3 раза.

Иллюстративные характеристики вариантов
доставки ПГ с помощью унифицированного МБ
на базе ЭРД КМ-10 и буксиров на базе традици-
онных ЖРД приведены в табл. 2 и 3, соответ-
ственно. Значения показателей эффективности
(масса ПГ, стоимость и удельная стоимость до-
ставки ПГ к ЛОС) в табл. 2 получены с учетом

дальнейшего использования энергоустановки бук-
сира в составе ЛОС.

МЕЖПЛАНЕТНЫЕ ПЕРЕЛЕТЫ
ЭРДУ успешно использовались в нескольких

межпланетных полетах в качестве маршевых ДУ.
Следует отметить, что во всех этих полетах авто-
матическая межпланетная станция (АМС) до-
ставлялась на отлетную траекторию с гиперболи-
ческим избытком скорости химическими ДУ, а
ЭРДУ использовалась на гелиоцентрическом
участке траектории и ее основу составляли ион-
ные двигатели.

Эффективность применения ЭРДУ для меж-
планетных полетов в данной статье показана на
примере перелета на низкую круговую околомар-
сианскую орбиту высотой 400 км в период вели-
кого синодического противостояния Земли и
Марса 2050–2051 гг. Этот синодический период
является самым неблагоприятным по энергети-
ческим затратам на межпланетный перелет среди
других синодических периодов 15–17-летнего
цикла великих противостояний. При использова-
нии на всех участках траектории только химиче-
ских ДУ переход на достаточно низкую круговую
орбиту вокруг Марса требует существенных затрат
рабочего тела по сравнению с вариантом выхода на
эллиптическую околомарсианскую орбиту.

В качестве средств выведения АМС рассмат-
риваются РН “Союз-2.1б” [17], РБ “Фрегат” [18] и
ЭРДУ мощностью 15 кВт на околоземной орбите
(на расстоянии 1 а.е. от Солнца) с вариацией
удельного импульса тяги 2000 и 3000 с, что реали-
зуется ЭРД холловского типа, включая КМ-10, а
также 4000 с, что характерно для ионных двигате-
лей. Массовые характеристики ЭРДУ рассчитаны
в соответствии с удельными энергомассовыми ха-
рактеристиками входящих в ее состав подсистем,
принятыми в работе [12].

В базовом варианте разгона при запуске РН
“Союз-2.1б” и химической ДУ АМС, аналогич-
ной по составу ДУ РБ “Фрегат”, конечная масса
АМС на околомарсианской орбите за вычетом
химической ДУ (“полезная” масса) составляет
около 260 кг. При этом “полезная” масса включа-
ет массу не только научных инструментов, но и
всех служебных подсистем, кроме ДУ.

На рис. 5а и 5б показаны результаты оценки
конечной массы АМС на околомарсианской ор-
бите и “полезной” массы в зависимости от сум-
марной продолжительности перелета, включая
околоземный, межпланетный и околомарсиан-
ский участки.

Представлены варианты: формирование тра-
ектории отлета АМС с использованием РБ “Фре-
гат” для создания гиперболического избытка ско-
рости (схема разгона 1) и более сложный вариант
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(схема разгона 2) с использованием РБ “Фрегат”
для выхода с опорной орбиты на эллиптическую
околоземную промежуточную орбиту с низким
перицентром высотой 300 км, дальнейшим пере-
летом с помощью ЭРДУ на эллиптическую орби-
ту с более высоким апоцентром без изменения
высоты перицентра и созданием гиперболиче-
ского избытка скорости на отлетной траектории
разгонным блоком “Фрегат”, после чего проис-
ходит сброс РБ.

Последний этап работы РБ требуется для обес-
печения быстрого набора гиперболического из-
бытка скорости, отсутствие которого приводит к
резкому увеличению суммарной продолжительно-
сти перелета. Количество включений/выключе-
ний ЭРДУ и продолжительность пассивных/ак-
тивных участков оптимизированы. В обоих вари-
антах перелет АМС на гелиоцентрическом и
околомарсианском участках траектории полета
выполняется маршевой ЭРДУ, включая сход с па-
раболической траектории подлета и скрутку у
Марса с непрерывно включенной ЭРДУ.

Как следует из графиков на рис. 5, при исполь-
зовании на околоземном участке разгона только
химического РБ (схема разгона 1) существует
предел достижимой конечной массы АМС, вели-
чина которого зависит от величины удельного
импульса тяги ЭРДУ. Предел обусловлен тем, что
при наращивании продолжительности пассивных
участков на гелиоцентрическом участке траектории
межпланетного перелета снижение энергетических
затрат на перелет происходит вплоть до приближе-
ния величин характеристической скорости к им-
пульсному решению, после чего снижение харак-
теристической скорости (и, соответственно, рост
доставляемой массы) не происходит. Расширить
границу достижимых конечных масс возможно
при использовании ЭРДУ на этапе отлета от Зем-
ли (рис. 5, схема разгона 2), однако, с некоторым
увеличением продолжительности перелета.

Результаты оптимизационных расчетов меж-
планетных траекторий (рис. 5) показывают, что
варианты использования ЭРДУ дополнительно
на геоцентрическом участке полета (схема разго-

Таблица 3. Характеристики доставки ПГ к ЛОС с помощью буксиров на базе ЖРД

Выполняемая транспортная задача Доставка ПГ к ЛОС Перевод НЭМ от МКС к ЛОС

Используемая РН “Ангара-А5” РН СТК
Число пусков РН 2 1
Грузоподъемность РН на НОО, т 2 × 25 ~80
Стыковка на околоземной орбите Требуется Не требуется
Орбита ЛОС Круговая, полярная, Н = 200 км
Средства межорбитальной транспорти-
ровки

МБ-КВ (I ст.)
МБ-ДМ (II ст.)

КВРБ (I ст.)
МБ-ДМ (II ст.)

Масса ПГ, доставляемого к ЛОС, т 11.2 21 (НЭМ)
Стоимость доставки ПГ к ЛОС, млрд руб. 12.61 17.64
Удельная стоимость доставки ПГ к ЛОС, 
тыс. руб./кг

1125 840

Таблица 2. Характеристики доставки ПГ к ЛОС буксиром на базе ЭРД КМ-10

Выполняемая транспортная задача Доставка ПГ к ЛОС Перевод НЭМ от МКС к ЛОС

Мощность электропитания ЭРДУ, кВт 54 54 + 54 (от НЭМ)
Разрядное напряжение ЭРД, В 300 500
Удельный импульс тяги ЭРД, с ~1900 ~2600
Используемая РН “Ангара-А5” “Союз-5”
Число пусков РН 1
Стыковка на околоземной орбите Не требуется
Орбита ЛОС Круговая, полярная, Н = 200 км
Длительность перелета к ЛОС, год 1.75 1.78
Расход ксенона на перелет, т 8.21 10.30
Масса ПГ, доставляемого к ЛОС, т 11.8 23
Стоимость доставки ПГ к ЛОС, млрд руб. 7.20 6.02
Удельная стоимость доставки ПГ к ЛОС, тыс. руб./кг 610 262
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на 2) с удельным импульсом тяги 2000 с обеспечи-
вают конечные массы АМС при близких затратах
времени на перелет, сопоставимые с вариантами
работы ЭРДУ только на гелиоцентрическом и
околомарсианском участках (схема разгона 1) с
удельным импульсом тяги 3000 или 4000 с.

Таким образом, использование холловских
ЭРД типа КМ-10 с удельным импульсом тяги
2000…2300 с мощностью 5…6 кВт в количестве
3-х двигателей или 2-х двигателей с удельным им-
пульсом 3000 с мощностью 8 кВт в составе ЭРДУ
с суммарной мощностью 15…18 кВт с учетом со-
ответствующей схемы полета позволит обеспе-
чить конечную массу АМС практически одинако-
вую с вариантом применения ионных двигателей
без значительного увеличения затрат времени на
перелет.

КОМПЕНСАЦИЯ АЭРОДИНАМИКИ 
ОРБИТАЛЬНОЙ СТАНЦИИ

Известен ряд публикаций, в которых рассмат-
риваются задачи применения ЭРДУ для компен-

сации аэродинамического возмущения орбиты
низкоорбитальных КА, в том числе имеется прак-
тический опыт применения ЭРДУ на малораз-
мерных КА дистанционного зондирования Земли
(ДЗЗ) в Японии (SLATS) и в Израиле (VENμS), в
Европе на КА научного назначения (GOCE), в
США на технологическом КА малой размерности
TacSat-2, что определяет целесообразность про-
ведения исследований эффективности примене-
ния ЭРД с высоким удельным импульсом тяги на
экологически безопасном рабочем теле для под-
держания высоты рабочей орбиты орбитальной
станции (ОС).

Рассматривается вариант создания россий-
ской орбитальной станции массой 80…100 т на
базе модулей МКС после завершения ее функци-
онирования.

В статье представлены оценки необходимых
затрат массы рабочего тела для поддержания вы-
соты рабочей орбиты гипотетической ОС массой
120 т в окрестности 350 км с коридором ±3 км в
течение САС 20 лет с помощью ЭРДУ на базе хол-
ловского ЭРД КМ-10, который использует ксе-
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нон в качестве рабочего тела и обеспечивает тягу
515 мН и удельный импульс тяги 2600 с в дли-
тельном режиме работы на мощности 10.5 кВт
(КПД ~ 63%). При этом располагаемая мощ-
ность системы энергопитания ОС около ~20 кВт
предполагает наличие солнечной батареи мощ-
ностью ~40 кВт, площадь панелей которой со-
ставит ~200 м2 при удельной мощности фото-
электрических преобразователей (ФЭП) около
200 Вт/м2, что в среднем характерно для арсенид-
галлиевых ФЭП.

Оценка затрат рабочего тела для поддержания
высоты орбиты ОС получена путем математиче-
ского моделирования ее движения в оскулирую-
щих координатах только под действием аэроди-
намических сил и тяги ЭРД (без учета влияния на
параметры орбиты нецентральности гравитаци-
онного поля Земли, светового давления, притя-
жения Луны и Солнца). Используемая модель
движения учитывает зависимость аэродинамиче-
ских сил, действующих на ОС, от изменения
плотности атмосферы при разной освещенности
(день, ночь), солнечной активности в течение
САС и ориентации панелей СБ к вектору скоро-
сти, что определяет уровень эффективного бал-
листического параметра ОС.

По оценкам суммарный импульс тяги ЭРДУ,
необходимый для поддержания высоты орбиты
ОС в течение 5 лет полета (время характерное для
изменения солнечной активности от минимума
до максимума), составил примерно ~16500 кНс,
что определяет уровень воздействия на ОС возму-
щающих аэродинамических сил. При использо-
вании ЭРД КМ-10 с удельным импульсом 2600 с
затраты рабочего тела для отработки возмущений
атмосферы с учетом ~10% резерва составят около
~700 кг. При этом время работы КМ-10 составит
около 10000 ч, что соответствует примерно 25% от
времени эксплуатации ОС.

Учитывая незабор и утечки рабочего тела на
уровне 5%, а также баковый коэффициент на
уровне 0.15, замену двух ЭРД массой 10 кг каждый
и СПУ с удельной массой 5 кг/кВт, поставка ксе-
нона и двигательных блоков ЭРДУ общей массой
~900 кг потребует 4-х пусков РН с космическими
кораблями транспортно-технического обслужи-
вания (КК ТТО) в течение САС 20 лет.

Соответственно, при использовании ЖРД ма-
лой тяги с удельным импульсом ~300 с для под-
держания высоты орбиты ОС доставка двухком-
понентного топлива АТ-НДМГ потребует 8 за-
пусков КК ТТО в течение 5-и лет и 32 в течение
всего САС, что в 8 раз превышает необходимые
затраты, обусловленные запуском КК ТТО с це-
лью поставки ксенона для ЭРДУ на основе КМ-10.
Однако при этом необходимо заметить, что в зави-
симости от изменения уровня солнечной активно-
сти в течение САС для электропитания ЭРДУ мощ-

ностью около 12 кВт потребуется от 5 до 25%
электроэнергии, вырабатываемой системой элек-
троснабжения ОС.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

ЭРД холловского типа КМ-10 разработки АО
ГНЦ “Центра Келдыша” прошел этап наземной
отработки и, как показано в статье, не уступает по
характеристикам ближайшим аналогам HERMeS
и H9. В проведенных укороченных 500-часовых
ресурсных испытаниях КМ-10 в номинальном
режиме при мощности 10.4 кВт обеспечил осред-
ненные значения выходных параметров: по тяге
515 мН, по удельному импульсу тяги 2550 с (КПД
62%) при этом прогнозируемый ресурс составил
более 10000 ч. В испытаниях кластерной сборки
двигательного модуля из 4-х двигателей мощно-
стью ~42 кВт показано, что характеристики по
удельному импульсу и тяге практически равны
суперпозиции соответствующих параметров от-
дельных ЭРД.

Показано эффективное применение ЭРДУ на
основе КМ-10 в составе космических средств раз-
личного целевого назначения при выполнении
ряда задач в околоземном и межпланетном про-
странстве.

В задаче доставки на геостационарную орбиту
телекоммуникационных КА тяжелого класса при
запуске РН “Ангара-А5” с космодрома Восточ-
ный применение ЭРДУ мощностью ~20 кВт на
основе 2-х КМ-10 для довыведения увеличит вы-
водимую на ГСО массу за вычетом массы ЭРДУ
до 7...8.3 т в зависимости от продолжительности
выведения 0.5…1 г., что примерно на 35...60%
больше, чем при использовании кислородно-во-
дородного разгонного блока тяжелого класса
КВТК (5.2 т).

Унифицированный межорбитальный буксир с
СБ мощностью ~50 кВт и ЭРДУ на основе 10-ти
КМ-10, используемый в комплексе с тяжелой РН
“Ангара-А5”, обеспечивает доставку к лунной ор-
битальной станции (ЛОС), расположенной на
полярной орбите высотой Н = 200 км, полезных
грузов массой до ~12 т (за время ~1.8 г.) при сни-
жении удельной стоимости их доставки в ~1.7 ра-
за по сравнению с традиционными буксирами на
базе ЖРД. Аналогичный по длительности пере-
вод от МКС к ЛОС научно-энергетического мо-
дуля (НЭМ) массой до ~23 т, осуществляемый
унифицированным буксиром с дополнительным
электропитанием его маршевой ЭРДУ от солнеч-
ных батарей НЭМ, может быть реализован в ком-
плексе с РН среднего класса “Союз-5” при сниже-
нии стоимости выполнения данной задачи в ~3 ра-
за по сравнению с традиционными средствами –
разгонными блоками и буксирами сверхтяжелого
класса на базе ЖРД.
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Выполнение межпланетных перелетов к раз-
ным планетам и астероидам автоматических КА с
применением ЭРДУ на основе 2-х КМ-10 сум-
марной мощностью ~15 кВт на орбите Земли поз-
воляет обеспечить близкие величины доставляе-
мой “полезной” массы и времени перелета по
сравнению с вариантом использования ионных
двигателей, что показано на примере полета на
околомарсианскую орбиту высотой 400 км при
запуске РН “Союз” с РБ “Фрегат”.

Поддержание орбиты функционирования
околоземной орбитальной станции массой ~120 т
энерговооруженностью ~20 кВт (мощность СБ ~
~ 40 кВт) на высоте ~350 км с использованием
ЭРДУ на основе ЭРД типа КМ-10 позволит со-
кратить массу поставляемого для дозаправки в те-
чение САС рабочего тела примерно в ~8…9 раз по
сравнению с вариантом использования ЖРДУ
для отработки аэродинамических возмущений
орбиты ОС.
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