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По данным низкоорбитального спутника Метеор M2 исследована динамика границ аврорального
овала на ночной стороне в период магнитной бури, наблюдавшейся с 27.V по 29.V.2017. Исследова-
лась зависимость положения границ во время различных фаз бури от состояния магнитосферы и
межпланетной среды. Экспериментально полученные данные о границах области высыпаний авро-
ральных электронов сопоставлялись с данными, рассчитанными по статистической модели, разра-
ботанной независимо от данного исследования и определяющей положение овала в зависимости от
величины AL-индекса. Получено, что во время начальной фазы бури главным фактором, повлияв-
шим на дальнейшую динамику овала, стал мощный продолжительный импульс давления солнечно-
го ветра, который в сочетании с устойчивым южным межпланетным магнитном полем (ММП) при-
вел к сжатию магнитосферы, уменьшению площади полярной шапки и расширению экваториаль-
ной границы овала. В период главной фазы и фазы восстановления бури давление солнечного ветра
вернулось на добуревой уровень, и динамика границ овала была связана с суббуревой активностью
и изменениями Bz-компоненты ММП: поворот ММП к югу на главной фазе привел к смещению
овала на более низкие широты, а постепенное уменьшение по модулю южной компоненты обусло-
вило сдвиг овала к полюсу на фазе восстановления. Показано, что полярная граница овала непо-
средственно реагирует на изменения в солнечном ветре, в то время как в динамике экваториальной
границы присутствуют черты, связанные с геомагнитной активностью, с развитием магнитосфер-
ных токовых систем, опосредованно контролируемых параметрами межпланетной среды, в частно-
сти, интенсивностью крупномасштабной конвекции.

DOI: 10.31857/S0023420622050028

1. ВВЕДЕНИЕ
Магнитосферу Земли принято разделять на

три основные области: внутреннюю, внешнюю и
авроральную. Такое деление обусловлено общей
структурой магнитосферного магнитного поля,
формирующегося при взаимодействии солнечного
ветра с собственным магнитным полем Земли [1].
Для данной работы главный интерес представля-
ет авроральная магнитосфера – область, в кото-
рой происходит переход от вытянутой в хвост
конфигурации магнитных силовых линий внеш-
ней магнитосферы к квазидипольной структуре
магнитного поля внутренней магнитосферы. Та-
кие магнитосферные образования как плазмен-
ный слой (его передняя часть) и авроральный
овал являются ключевыми объектами этой обла-
сти, характеризующими ее состояние. Это наибо-
лее динамичная часть магнитосферы, в которой
проявляются, как эффекты, связанные с воздей-

ствием солнечного ветра, так и эффекты внутри-
магнитосферной динамики. Наблюдения авро-
рального овала позволяют диагностировать состоя-
ние магнитосферы, меняющееся под воздействием
внешних и внутренних факторов.

Магнитосферное магнитное поле контролиру-
ет движение заряженных частиц. Поэтому в обла-
стях магнитосферы, различающихся интенсив-
ностью и структурой магнитного поля, формиру-
ются популяции заряженных частиц, имеющие
разные спектральные и пространственно-вре-
менные характеристики. В авроральной магнито-
сфере регистрируются изотропные потоки частиц
с энергиями от десятков эВ до десятков кэВ (ино-
гда до сотен).

Характерной особенностью авроральных сило-
вых линий является их значительная искривлен-
ность в плазменном слое хвоста магнитосферы.
Эта особенность магнитного поля проявляется в
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движении магнитосферных заряженных частиц,
главным образом, протонов и электронов надтеп-
ловых энергий. Заряженные частицы, ларморов-
ский радиус которых близок к радиусу кривизны
силовой линии, испытывают рассеяние по питч-
углам в области плазменного слоя геомагнитного
хвоста [2]. Частицы с малыми питч-углами, кото-
рые перемещаются вдоль силовой линии, достигая
верхней атмосферы, вызывают полярные сияния.
Область таких высыпаний авроральных частиц
представляет собой смещенное на ночную сторону
деформированное кольцо, которое окружает гео-
магнитный полюс – авроральный овал [3, 4]. В ра-
боте [5] дан обзор наземных исследований поляр-
ных сияний, позволивших в шестидесятых годах
прошлого века приблизиться к концепции авро-
рального овала на основе локализованных во вре-
мени и пространстве наблюдений. Внутренняя
область аврорального овала (полярная шапка)
является основанием внешней магнитосферы,
внешняя область – основанием внутренней магни-
тосферы, заполненной захваченными частицами.

Наряду с положением овала представляет ин-
терес и его структура. В работе [6] подробно рас-
сматривается морфология полярных сияний. Ос-
новными характеристиками, по которым класси-
фицируют полярные сияния, являются: форма
(лентообразные, диффузные и лучи), тип струк-
туры (однородная, волокнистая (бороздчатая) и
лучистая), яркость, активность и цвет. Все эти па-
раметры позволяют делать выводы об интенсив-
ности потоков частиц, высыпающихся в атмосфе-
ру, что может характеризовать состояние магнито-
сферы. Возбужденные атомы верхней атмосферы
излучают в видимом диапазоне, что наблюдается
как полярное сияние, цвет которого складывает-
ся из совмещения нескольких наиболее характер-
ных эмиссий. Цветовая и яркостная характеристи-
ки сияний позволяют сделать выводы об энергии
высыпающихся частиц, о глубине их проникнове-
ния в атмосферу.

Авроральный овал является чрезвычайно ди-
намичным образованием магнитосферы. Вариа-
ции параметров солнечного ветра и межпланет-
ного магнитного поля (ММП) отражаются на
структуре магнитосферы и приводят к почти
мгновенным изменениям положения и формы
овала. В работе [7] приведены свидетельства того,
что смещение магнитопаузы под воздействием
импульса давления солнечного ветра уже через
две минуты приводит к флуктуациям овала.

Оптические измерения с борта космических
аппаратов позволяют исследовать глобальную
структуру авроральных свечений. В ходе наблю-
дений спутников Polar и IMAGE получено множе-
ство изображений овала полярных сияний, кото-
рые дают возможность изучать его динамику в те-
чение длительного времени [8], исследовать его

вариации под воздействием геомагнитной актив-
ности и в ответ на изменение условий в межпла-
нетной среде.

Регистрация потоков частиц на авроральных
силовых линиях является одним из наиболее на-
дежных методов определения границ овала по-
лярных сияний. Измерения полярных спутников
на высотах около 800 км позволяют надежно
идентифицировать область плазменных вторже-
ний, инициирующих оптические свечения в ав-
роральной атмосфере [9].

В ходе геомагнитных возмущений наблюдают-
ся значительные вариации магнитного поля, осо-
бенно заметные в области авроральной магнито-
сферы. Поэтому широтное расположение обла-
стей плазменных вторжений не постоянно при
различных геомагнитных условиях. Были прове-
дены многочисленные исследования динамики
аврорального овала в зависимости от условий в
магнитосфере и межпланетной среде. В ходе мно-
госпутниковых наблюдений регистрируются ис-
кажения формы овала в обоих полушариях, свя-
занные с вариациями магнитного поля [10]. В ра-
боте [11] было показано, что при увеличении
магнитной активности на дневной стороне авро-
ральный овал смещается к экватору, а на ночной
стороне расширяется в обе стороны. В работе [12]
исследовалось влияние давления солнечного вет-
ра на размер и интенсивность свечения овала.
Показано, что усиление давления солнечного
ветра при южном направлении ММП приводит к
расширению аврорального овала и уменьшению
площади полярной шапки. В работе [13] на осно-
ве анализа базы данных изображений овала полу-
чены оценки положения его полярной границы в
зависимости от компонент ММП. Показано, что
смещение полярной границы овала в направле-
нии полдень-полночь контролируется северо-
южной компонентой ММП, а в направлении
утро-вечер – By-компонентой ММП.

Особый интерес представляет динамика гра-
ниц овала во время магнитной бури. Формирова-
ние крупномасштабных буревых токовых систем
приводит к значительным изменениям формы,
положения и интенсивности свечения овала.
В работе [14] получены зависимости положения
границ овала от уровня геомагнитной возмущен-
ности. Авторами [15] было показано, что во время
главной фазы магнитной бури на ночной стороне
полярная граница остается примерно на одной и
той же широте, а экваториальная граница смеща-
ется в сторону экватора. Построены количествен-
ные модели, связывающие положение овала с
уровнем геомагнитной активности [16, 17].

Результаты проведенных исследований пока-
зывают, что, и состояние солнечного ветра, и уро-
вень геомагнитной активности, являются факто-
рами, влияющими на форму и положение овала.
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В работе [18] показано, что параметры солнечно-
го ветра и параметры магнитосферных токов,
совместно, определяют уровень авроральной ак-
тивности. Целью данной работы является опреде-
ление относительной роли факторов межпланет-
ной среды и магнитосферных факторов в дина-
мике овала во время разных фаз магнитной бури,
наблюдавшейся 27–29.V.2017. Данная, необычная,
магнитная буря инициировалась сильным импуль-
сом давления солнечного ветра (до 18 нПа) и экс-
тремальным сжатием магнитосферы (расстояние до
подсолнечной точки уменьшилось в 2 раза), кото-
рое продолжалось почти до конца главной фазы
бури. Для исследований был разработан метод
определения ночных границ аврорального овала
по потокам высыпающихся в атмосферу заряжен-
ных частиц по данным измерений российского
спутника Метеор M2, который ранее редко ис-
пользовался в подобных исследованиях. Прове-
дено сопоставление экспериментальных данных
и результатов расчетов, полученных с помощью
статистической модели [17]. Поскольку модель
учитывает зависимость положения овала только
от магнитосферных процессов, возможные со-
гласия/несогласия экспериментальных и теоре-
тических результатов могут свидетельствовать о
роли параметров солнечного ветра и ММП.

2. ДАННЫЕ

Для определения положения границ овала бы-
ли использованы данные низкоэнергичных кана-

лов электростатического анализатора, входящего
в состав инструмента МСГИ низкоорбитального
полярного спутника Метеор M2, измеряющего
интенсивность потока авроральных электронов с
энергиями от 0.032 до 16.64 кэВ. Данный спутник
располагается на круговой орбите с наклонением
97° и высотой 880 км. Он совершает полный обо-
рот вокруг Земли примерно за 100 мин, и за это
время авроральный овал регистрируется 4 раза по
возрастаниям потоков высыпающихся частиц: в
ночном и дневном секторах северного и южного
полушарий. Метеор М2 имеет полярную солнеч-
но-синхронную орбиту, и пересечения овала все-
гда происходят в предполуденном и предполу-
ночном секторах локального времени.

На рис. 1а представлен пример данных, полу-
ченных за один оборот спутника 28.V.2017 15.40–
17.20 UTC. Линии разных цветов (кроме красной)
характеризуют интенсивности потоков аврораль-
ных электронов различных энергий (десять кана-
лов от 0.032 до 16.64 кэВ). Данные получены с
временным разрешением 10 с.

Красная линия соответствует значениям коор-
динаты L, изменяющейся вдоль орбиты. Низкие
значения параметра свидетельствуют о нахожде-
нии спутника во внутренней магнитосфере, где
доминирует внутреннее магнитное поле Земли.
Здесь значение этого параметра характеризует
L-оболочку – поверхность, образованную сило-
выми линиями магнитного поля, а L равно рас-

Рис. 1. Интенсивность потоков электронов различных энергий (от 0.032 до 16.64 кэВ) и значение параметра Мак-Ил-
вайна по данным спутника Метеор M2 за один оборот вокруг Земли (а), обработанные значения для потоков (б).
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стоянию от центра Земли до силовой линии в
плоскости геомагнитного экватора.

Во внешней магнитосфере, которая проециру-
ется в более высокие широты, становится значи-
мым вклад магнитосферных токов в магнитное
поле. Здесь физический смысл этого параметра
теряется, поэтому он используется только как ве-
личина, характеризующая геомагнитную широту
ионосферной проекции точки. Максимальным
значениям L соответствуют полярные шапки, ко-
торые на графике окружены с двух сторон “горба-
ми”: областями возрастаний потоков, связанны-
ми с высыпанием электронов в овале полярных
сияний. Границы областей высыпаний характе-
ризуют положение овала полярных сияний и мо-
гут быть определены из анализа данных измере-
ний спутника Метеор М2.

3. МЕТОДЫ ОБРАБОТКИ ДАННЫХ
Из рис. 1а можно видеть, что данные измере-

ний спутника носят дискретный характер, свя-
занный с низким геометрическим фактором
электростатического анализатора, установленно-
го на аппарате. Эта особенность прибора, а также
низкое временное разрешение измерений в плаз-
менных каналах (10 с), затрудняют точное опре-
деление границ высыпаний. В работе использо-
вался метод скользящего среднего, позволяющий
устранить дискретность и получить сглаженные
значения потоков для каждого энергетического
канала. Значение в каждой точке рассчитыва-
лось как среднее арифметическое значений в двух
предыдущих и в двух последующих точках. На
рис. 1б представлены обработанные значения для

потоков электронов в каналах 0.5, 1 и 4 кэВ. По-
лученные профили позволяют легче идентифи-
цировать границы области высыпаний, чем ис-
ходные данные. Будем определять границы обла-
сти высыпаний электронов на орбите спутника
по временным профилям усредненных потоков,
полученных для частиц с энергиями 1 кэВ.

За каждый оборот спутника в период изучае-
мой магнитной бури были построены усреднен-
ные профили, аналогичные представленным на
рис. 1б. Для ночного участка орбиты были опре-
делены L-координаты пересечений спутником
полярной и экваториальной границ областей вы-
сыпаний в северном и южном полушариях. Была
вычислена исправленная геомагнитная широта
(или “инвариантная широта”) этих точек, кото-
рая однозначно характеризует L-оболочки во
внутренней магнитосфере и учитывает их иска-
жение, связанное с недипольными источниками
внутреннего магнитного поля Земли:

Ошибки определения L связаны с временным
разрешением массива данных (10 с) и составляют
около 0.5 радиусов Земли, ошибки определения
широты составляет величину около ±0.3°.

4. ГРАНИЦЫ ОВАЛА 
В СПОКОЙНЫХ УСЛОВИЯХ

Наряду с временными вариациями границ
овала, вызванными буревыми токами в магнито-
сфере, спутник регистрирует в течение суток ва-
риации овала связанные с вращением Земли. На-
клон геомагнитного диполя к оси вращения Зем-
ли и недипольные гармоники в разложении
скалярного потенциала внутреннего поля приво-
дят к его азимутальной асимметрии. Поэтому, в
географических и, в геомагнитных координатах,
будут наблюдаться суточные вариации границ
овала даже в геомагнитно-спокойные периоды.
Использование исправленных геомагнитных ко-
ординат позволяет выделить вариации овала, свя-
занные исключительно с буревой динамикой маг-
нитосферы.

На рис. 2 представлены временные профили
исправленной геомагнитной широты полярной и
экваториальной границ аврорального овала на
ночном участке орбиты КА Метеор М2 в течение
17.00–21.20 10.III.2020. В этот период времени в
солнечном ветре и в магнитосфере регистрирова-
лись спокойные условия: значения геомагнитно-
го индекса Dst и Bz-компоненты межпланетного
магнитного поля (ММП) были положительны и
находились около нуля, скорость солнечного вет-
ра приблизительно равнялась 325 км/с.

Предполагая магнитную сопряженность гра-
ниц овала в северном и южном полушарии, мы

Φ arccos 1/ .L=

Рис. 2. Вариации положения полярной (красные точ-
ки и аппроксимирующая красная кривая) и эквато-
риальной (черные точки и аппроксимирующая чер-
ная кривая) границ аврорального овала в спокойный
период.

90

85

75

70

65

60

Φ
, г

ра
д

UT
20.4020.0019.2018.4018.0017.20 21.20

80



КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 5  2022

ДИНАМИКА НОЧНЫХ ГРАНИЦ АВРОРАЛЬНОГО ОВАЛА 361

объединили массивы значений широт полярной
и экваториальной границ, полученных в север-
ном и южном полушариях. Полученные времен-
ные профили инвариантных широт экваториаль-
ной и полярной границ аппроксимировались
кривой второго порядка.

Можно видеть, что, в спокойных условиях ис-
правленная геомагнитная широта ночных границ
аврорального овала почти не изменяется и со-
ставляет примерно 70° для экваториальной гра-
ницы и 78° для полярной.

5. МАГНИТНАЯ БУРЯ 27–29.V.2017
Развитие буревых токовых систем под воздей-

ствием ускоренных потоков солнечного ветра и
вариаций ММП приводит к изменениям структу-
ры магнитосферного поля в авроральной магни-
тосфере и к вариациям аврорального овала. Рас-
смотрим условия в околоземном космическом
пространстве в период с 27 по 29.V.2017 (рис. 3).
Геомагнитные возмущения связаны с формиро-
ванием крупномасштабных токов (буревых токо-
вых систем), изменяющих структуру магнитосфе-
ры. Развитие магнитосферных токов во время
магнитной бури характеризуется временным про-
филем геомагнитного индекса Dst, описывающе-
го среднюю вариацию магнитного поля, измеряе-
мого наземными низкоширотными станциями.
Приведенный график Dst имеет типичный для пе-
риода магнитной бури вид. Резкое увеличение
этого индекса (“внезапное начало бури” – SSC)
соответствует фазе начала бури, последующее
уменьшение Dst соответствует главной фазе, ко-
торая завершается фазой восстановления.

Начало магнитной бури связано с приходом к
Земле потока ускоренного солнечного ветра.
Можно видеть, что 27.V примерно в 15:45 наблю-
дается внезапный скачок скорости и плотности
солнечного ветра – началась фаза начала бури,
характеризующаяся ростом Dst. Магнитосфера
сжимается под воздействием потока ускоренной
плазмы солнечного ветра. 27.V в 21.36 ММП по-
ворачивается к югу (компонента Bz становится
отрицательной), и начинается главная фаза бури
(Dst в этот момент начинает уменьшаться), обу-
словленная развитием буревых токов хвоста маг-
нитосферы и кольцевого тока [19]. 28.V в 08.00 Dst
снова начинает возрастать, это свидетельствует о
том, что кольцевой ток начинает распадаться –
главная фаза бури закончилась, началась фаза
восстановления. Магнитосфера в это время воз-
вращается в спокойное состояние. Таким обра-
зом, можно выделить примерные временные ин-
тервалы для фаз данной бури:

• 15.45–21.36 UT (27.V.2017) – фаза начала бури
• 21.36 UT (27.V.2017)–08.00 UT (28.V.2017) –

главная фаза бури

• 08.00 UT (28.V.2017)–10.00 UT (29.V.2017) –
фаза восстановления бури.

6. РЕЗУЛЬТАТЫ

Рассмотрим динамику границ овала в каждую
фазу магнитной бури. По приведенной в разде-
лах 2, 3 методике были получены временные
профили ночных границ аврорального овала,
представленные на рис. 4.

Можно видеть, что во время фазы начала бури
наблюдается расширение овала с 4° до 20° вблизи
полуночи (изменение экваториальной границы c
68° до 63° и полярной с 72° до 83°), что свидетель-
ствует об уменьшении площади полярной шапки.
В период главной фазы бури экваториальная гра-
ница изменяется в пределах 54°–60°, полярная –
68°–74°. В фазу восстановления бури происходит
смещение овала к полюсу: синхронное возраста-
ние широты обеих границ (экваториальная c 54°
до 68°, полярная с 70° до 85°). Можно видеть, что
в то время как экваториальная граница демон-
стрирует плавное поведение, полярная испыты-
вает значительные вариации, связанные, по-ви-
димому, с изменениями, происходящими в сол-
нечном ветре.

Вследствие наклона момента геомагнитного
диполя относительно оси вращения Земли авро-
ральный овал смещен относительно географиче-
ского полюса. Поэтому, при наклонении орбиты
КА 97° на некоторых витках вокруг Земли (на от-
дельных долготах) спутник не достигает поляр-
ной границы овала. В частности, фаза восстанов-
ления бури была исследована только до 03.00
29.V.2017 из-за того, что начиная с этого момента
и до окончания магнитной бури, спутник не пе-
ресекал полярную границу аврорального овала.

7. ОБСУЖДЕНИЕ РЕЗУЛЬТАТОВ

Полученные временные профили описывают
динамику ночных границ овала по данным спут-
ника Метеор М2. Можно видеть, что на каждой
фазе магнитной бури наблюдаются характерные
изменения положения овала, связанные с вариа-
циями магнитосферы под воздействием солнеч-
ного ветра и ММП.

В работе [9] была предложена классификация
областей различных высыпаний с определенны-
ми для них границами. Для данной работы инте-
ресно рассмотрение следующих границ:

b2e – граница, выше которой с ростом широты
перестает увеличиваться энергия электронов (ха-
рактеризует ближний край центрального плаз-
менного слоя). Служит для определения эквато-
риальной границы аврорального овала.
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b5e – полярная граница аврорального овала,
где поток частиц изменяется как минимум в 4 ра-
за при изменении широты на 0.2°.

В работе [17] на основе данных спутников DMSP
за 1986 г. была разработана модель, связывающая
положение овала с уровнем геомагнитной (авро-
ральной) активности. В этой модели границы
различных областей плазменных вторжений по
классификации [9] аппроксимируются полино-
мами второй степени от модуля геомагнитного
индекса AL:

Проанализируем эти зависимости. Полярная
граница, рассчитываемая по данной модели, для
разумных значений AL-индекса располагается в
интервале широт от 70.77° до 74.27°. Из рис. 4 вид-
но, что в ряде случаев экспериментально опреде-
ленная полярная граница выходит в высокие ши-

−= − + ⋅ 5 2Φ  67.4 0.016    0.79 10
для экваториальной границы,

,AL AL

−= + − ⋅ 5 2Φ  70.77 0.007    0.35 10
для полярной гра ицы.

,
н
AL AL

Рис. 3. Скорость солнечного ветра (ν), величина Bz-компоненты межпланетного магнитного поля (Bz), величина
Dst-индекса (Dst), давление солнечного ветра (P) в период с 27.V по 29.V. 2017. Вертикальные желтые линии обозна-
чают границы между фазами бури.
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роты далеко за пределы области модельных зна-
чений. Для экваториальной границы область
значений составляет от 59.4° до 67.4°. И в этом
случае наблюдается, хотя и не столь значитель-
ное, расхождение с наблюдениями: в главную фа-
зу бури происходит более значительное смещение
экваториальной границы на низкие широты.

Таким образом, значительная амплитудная
динамика положения экспериментальной грани-

цы не может быть описана моделью [17], что сви-
детельствует о роли иных, чем AL, параметров,
воздействующих на авроральную магнитосферу.
В дальнейшем, при сопоставлении полученных
результатов и модели основное внимание будет
уделено сходствам и различиям общей динамики
границ.

На рис. 5а и 5б представлены временные про-
фили широты полярной и экваториальной гра-

Рис. 4. Вариации полярной (красные точки) и экваториальной (черные точки) границ овала отдельно для каждой фазы
бури (расположены в хронологическом порядке сверху вниз – фаза начала, главная фаза, фаза восстановления бури).
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ниц ночного овала b5e и b2e, полученные по дан-
ным Метеор М2 и с использованием модели [17]
на всем интервале развития магнитной бури. Мо-
дельные и экспериментальные значения аппрок-
симированы полиномами второй степени для
каждой фазы бури. Среднеквадратичное отклоне-
ния в модели составляет величину ±1°–2°. Рас-
смотрим по-отдельности динамику обеих границ.

7.1. Полярная граница овала
Полярная граница разделяет авроральную и

внешнюю магнитосферу. Внутренняя область ова-
ла – полярная шапка, связана магнитными сило-
выми линиями с межпланетной средой и контро-
лируется условиями в солнечном ветре [18, 20].

Поэтому, на положение полярной границы
влияют не только магнитосферные процессы,
происходящие в авроральной магнитосфере, но и
процессы, происходящие в межпланетной среде,
для характеристики которых служат параметры
солнечного ветра и ММП [13, 21]. В работе [15]
было показано, что положение полярной грани-
цы достаточно слабо зависит от геомагнитной ак-
тивности даже во время сильных магнитных бурь,
поэтому не следует ожидать, что модель [17] смо-

жет с высокой точностью описать динамику этой
границы.

На рис. 5а можно видеть, что, теоретическая и
экспериментальная кривые, описывающие поло-
жение полярной границы, имеют разные профи-
ли – кривые имеют разные функциональные за-
висимости на всех фазах магнитной бури, что мо-
жет быть обусловлено неучтенными в модели
процессами в межпланетной среде.

Во время фазы начала бури полярная граница
поднимается по широте на 10°: овал расширяется
и уменьшается площадь области открытых сило-
вых линий. В работе [12] было исследовано изме-
нение положения аврорального овала после им-
пульса давления солнечного ветра при различных
направлениях ММП и было получено, что им-
пульс давления приводит к быстрому расшире-
нию овала и уменьшению площади полярной
шапки. Было показано, что в ходе события
2.X.1998 продолжительный импульс давления
привел к смещению полярной границы на более
высокие широты на 10°. При этом продолжитель-
ность импульса давления амплитудой 10 нПа со-
ставляла более трех часов. Похожая ситуация на-
блюдается и в исследуемой буре. В течение девяти

Рис. 5. Вариации экспериментальной (отдельные черные кривые для каждой фазы бури) и модельной (отдельные
красные кривые для каждой фазы) исправленной геомагнитной широты экваториальной (а) и полярной (б) границ ав-
рорального овала, величина AL-индекса (в), расстояние до подсолнечной точки (г). Вертикальные желтые линии обо-
значают границы между фазами бури.
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часов давление солнечного ветра достигало зна-
чений 10 нПа, за это время исправленная геомаг-
нитная широта овала на околополуночном мери-
диане изменилась от 72° до 82°.

Во время сильного полярного расширения
овала, зарегистрированного спутником вблизи
полуночи на начальной фазе бури, широта мо-
дельной границы изменялась незначительно.
Можно сделать вывод, что динамика полярной
границы во время фазы начала бури обусловлена
в большей степени изменениями в солнечном
ветре, которые не учитываются в модели, в то вре-
мя как экспериментальная граница мгновенно
реагирует на эти изменения.

Параметры солнечного ветра проявляются в
суббуревой динамике магнитосферы с задерж-
кой, опосредованно, через механизмы накопле-
ния энергии в хвосте и реализации ее в аврораль-
ных активациях [22]. В работе [23] было показано,
что геомагнитные индексы реагируют с задерж-
кой примерно 35 мин на изменения Bz-компо-
ненты ММП и около 5 мин на изменение давле-
ния солнечного ветра.

Главная фаза бури началась резким падением
Bz-компоненты ММП от +5 до –15 нТл, что обу-
словило расширение полярной шапки примерно на
10 градусов. Увеличение площади полярной шапки
в интервале с 21.00 27.V.2017 до 04.00 28.V.2017 явля-
ется ожидаемым поведением полярной границы
овала и очевидно связано с устойчивым южным
ММП после его резкого поворота к югу в начале
главной фазы (см. [13, 24–26]).

Дальнейшие изменения положения полярной
границы во время главной фазы бури определя-
ются медленным изменением Bz-компоненты
ММП. По мере плавного уменьшения по модулю
южной компоненты Bz и последующего поворота
ММП к северу происходит постепенное возрас-
тание широты полярной границы и уменьшение
площади полярной шапки. В работе [24] отмеча-
лось, что увеличение модуля южной компоненты
ММП приводит к расширению полярной шапки,
при этом ее граница смещается на 0.5°–1° при изме-
нении южной Bz ММП на 1 нТл (см. также [13, 21]).
Наблюдаемое смещение на 7° находится в согла-
сии с изменением ММП.

Согласно исследованию, которое проводилось
в [27], при усилении северной компоненты Bz
ММП полярная граница ночной стороны овала
смещается к полюсу. Однако, как правило, требу-
ется достаточно много времени после поворота
ММП на север, чтобы размер полярной шапки
существенно уменьшился (например, около 15 ч
может потребоваться для сдвига к полюсу на 5°).
По результатам [13], смещение границы овала до
широт, соответствующих значению Bz > 0 ММП,
может продолжаться в течение 25 и более часов.
Полученные экспериментальные данные соот-

ветствуют этим утверждениям – видно, что после
поворота ММП на север широта полярной грани-
цы монотонно возрастала и за 10 часов поднялась
на 6 градусов (до 82°).

На протяжении всех фаз магнитной бури ди-
намика модельной поляной границы, вариации
ее положения, не соответствуют динамике экспе-
риментальной. Это яркое свидетельство домини-
рующей роли параметров межпланетной среды в
вариациях авроральной магнитосферы. Динами-
ку полярной границы овала обусловили продол-
жительный период высокого давления солнечно-
го ветра, резкий поворот ММП к югу и медлен-
ный переход от южного направления ММП к
северному.

7.2. Экваториальная граница овала
Экваториальная граница овала разделяет внут-

реннюю и авроральную магнитосферу. Поэтому
положение экваториальной границы в значи-
тельной степени определяется состоянием маг-
нитосферы и уровнем геомагнитной активности.
Рис. 5б демонстрирует схожую динамику модель-
ной и экспериментальной кривых, описывающих
экваториальную границу овала: можно видеть
расширение овала по мере развития магнитной
бури и последующее восстановление его добуре-
вых пространственных характеристик.

На рис. 5г приведен график изменения рассто-
яния до подсолнечной точки на магнитопаузе,
отражающий степень сжатия дневной магнито-
сферы. Приведенные величины были рассчита-
ны по модели [28] в центре космической погоды
НИИЯФ МГУ (https://swx.sinp.msu.ru). В спокойных
условиях магнитопауза находилась на расстоянии
13–14 радиусов Земли, а в момент начала магнит-
ной бури приблизилась до 6 радиусов. Можно ви-
деть, что “сжатое” состояние магнитосферы ре-
гистрировалось достаточно долго: почти до конца
главной фазы бури расстояние до подсолнечной
точки составляло около 7 радиусов, а в спокойное
состояние магнитосфера вернулась только на
поздней стадии фазы восстановления, когда Bz
компонента ММП приняла устойчивые положи-
тельные значения. Сжатие магнитосферы при
усилении давления солнечного ветра приводит к
расширению овала [24, 25] и объясняет не только
уменьшение размеров полярной шапки, но и по-
нижение широты экваториальной границы овала
во время фазы начала бури [12]. Можно ожидать,
что смещение овала на низкие широты поддер-
живается развитием буревых токовых систем,
прежде всего кольцевого тока и токов хвоста маг-
нитосферы. На главной фазе бури они понижают
магнитный поток через экваториальную плос-
кость во внутренней магнитосфере, что приводит
к смещению к Земле границы области захвата и
расширению овала [18, 29].
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Таким образом, во время фазы начала бури ди-
намика экваториальной границы была обуслов-
лена резким скачком давления солнечного ветра
и последующим сжатием магнитосферы (граница
опустилась на 5°).

В ряде исследований отмечается, что положе-
ние экваториальной границы овала определяется
уровнем геомагнитной активности и хорошо кор-
релирует с Dst [16, 18, 24]. В работе [30] отмечено,
что при южном направлении ММП параметр
VBz, где V – скорость солнечного ветра, а Bz –
южная компонента ММП, наилучшим образом
определяет динамику экваториальной границы
аврорального овала. В работе [18] отмечалось, что
интенсивность кольцевого тока является одним
из факторов, контролирующих размер аврораль-
ного овала. Поскольку VBz при южном направле-
нии ММП характеризует интенсивность магни-
тосферной конвекции и во время магнитной бури
является параметром, контролирующим интен-
сивность кольцевого тока магнитосферы [31],
можно предположить, что расширение овала на
главной фазе бури связано с соответствующей ва-
риацией VBz.

На главной фазе бури профили модельной и
экспериментальной границ близки (разница не
превышает 4°), что свидетельствует об обосно-
ванности использования AL-индекса в качестве
параметра, влияющего на положение экватори-
альной границы овала. Продолжительная суббу-
ревая активность стала одним из важных факто-
ров развития магнитной бури и расширения ова-
ла на ее главной фазе.

Во время фазы восстановления бури, когда
суббуревая активность прекратилась, а также не
происходили резкие изменения в потоке солнеч-
ного ветра, экспериментальная кривая изменяет-
ся синхронно с модельной и обе выходят на добу-
ревой уровень.

Таким образом, из сопоставления профилей
модельной и экспериментальной экваториаль-
ных, границ, можно сделать вывод, что внутри-
магнитосферные процессы оказывают большее
влияние на ее положение. В то же время парамет-
ры межпланетной среды также оказывают воз-
действие на авроральный овал, вызывая его до-
полнительное смещение.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

По данным спутника Метеор M2 было иссле-
довано изменение положения аврорального овала
во время различных фаз магнитной бури, наблю-
давшейся с 27 по 29.V.2017. Проведено сравнение
данных, полученных на основе эксперименталь-
ных измерений и модельных расчетов (модель
представлена в работе [17]), позволяющее оце-

нить роль разных факторов, определяющих воз-
действие солнечного ветра на положение овала.

Во время фазы начала бури наблюдается рас-
ширение аврорального овала в обе стороны, че-
му в большей степени способствовал импульс
давления солнечного ветра. Импульс давления
при устойчивом южном ММП привел к возрас-
танию широты полярной границы на 10°, а сжа-
тие магнитосферы при увеличении давления к
расширению экваториальной границы на 5°.
Для экваториальной границы наблюдается хоро-
шее совпадение экспериментального и модель-
ного временных профилей.

Динамика полярной границы в период глав-
ной фазы бури в основном определяется вариа-
цией Bz-компоненты ММП. Наблюдаются близ-
кие широты экспериментальной и модельной
кривых, хотя их динамика противоположна: в
максимуме бури широта экспериментально-по-
лученной полярной границы минимальна, в то
время как расчеты дают максимальное значение.
Для экваториальной границы модельный и экс-
периментальный профили близки, что свиде-
тельствует об обоснованности использования
AL-индекса в качестве параметра, контролирую-
щего положение экваториальной границы овала.
Продолжительная суббуревая активность стала
одним из важных факторов расширения овала на
ее главной фазе.

В фазу восстановления бури происходит суже-
ние “модельного” овала, что связано с пониже-
нием суббуревой активности в магнитосфере. В
реальности, полярная граница плавно смещается
на более высокие широты в условиях северного
направления ММП. Экваториальная граница
восстанавливает добуревые значения, изменяясь
синхронно с модельной кривой.

Можно видеть, что полярная граница овала
непосредственно реагирует на изменения в сол-
нечном ветре, в то время как в динамике эквато-
риальной границы присутствуют черты, связан-
ные с геомагнитной активностью, с развитием
магнитосферных токовых систем, опосредованно
контролируемых параметрами межпланетной
среды, в частности, интенсивностью крупномас-
штабной конвекции.

Данные спутника Метеор M2 доступны на сай-
те Центра данных оперативного космического мо-
ниторинга НИИЯФ МГУ (http://swx.sinp.msu.ru).
Данные по геомагнитным индексам получены в
World Data Center C2 for Geomagnetism, Kyoto. Дан-
ные по солнечному ветру получены из базы дан-
ных OMNIweb. Исследование частично поддержа-
но научной программой Национального центра
физики и математики (проект “Ядерная и радиа-
ционная физика”).
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Рассмотрена роль всех известных потенциальных источников возбуждения 1D терма атомарного
кислорода в полярных сияниях и величина их относительных вкладов в интенсивность излучения
эмиссии 630.0 нм в интервале высот 100−300 км. Основное внимание уделено роли слабых источ-
ников возбуждения 1D терма, таких как: столкновительные взаимодействия между компонентами
атмосферных газов N(2D) + O, N(2D) + O2, N(2P) + O2, N+ + O2, прямой электронный удар О2 + е*
и радиационный переход O(1S) → O(1D) + hν557.7. Показано, что несмотря на небольшие парциаль-
ные вклады этих источников в интенсивность излучения эмиссии 630.0 нм их суммарный вклад мо-
жет быть достаточно весомым. Суммарная эффективность данных источников варьируется в диа-
пазоне от 66 до 6% при увеличении высоты от 100 до 300 км и является значимой на высотах ниже

200 км. Показано, что влияние процесса дезактивации  приводит к тому, что в области вы-
сот ∼110−150 км совокупность реакций столкновительных взаимодействий компонент ионосфер-
ной плазмы N(2D) + O, N(2D) + O2, N(2P) + O2 и N+ + O2 становится вторым по эффективности ис-
точником, вносящим вклад в интенсивность излучения эмиссии 630.0 нм.

DOI: 10.31857/S0023420622050016

ВВЕДЕНИЕ
Исследование механизмов возбуждения крас-

ной эмиссии атомарного кислорода 630.0 нм, яв-
ляющейся следствием перехода O(1D → 3P), пред-
ставляет собой источник информации, полезной
в задачах восстановления характеристик потока
высыпающихся электронов и диагностики пара-
метров возмущенной ионосферной плазмы в об-
ласти полярных сияний по данным наземных и
спутниковых авроральных наблюдений. Данному
вопросу было посвящено большое количество ра-
бот [1–6], результаты которых проанализированы
в обзорной работе [6]. Традиционно в качестве
основных каналов возбуждения 1D терма атома
кислорода в теоретических моделях рассматрива-
лось два “классических” механизма, а именно:
прямой электронный удар О + е* и реакция дис-
социативной рекомбинации с термальными
электронами . Однако, анализ экспери-
ментальных результатов координированных ра-
кетно-спутниковых наблюдений, полученных в
ходе авроральной кампании [3, 7], показал, что
механизмов прямого электронного удара и реак-
ции диссоциативной рекомбинации явно недо-
статочно для объяснения наблюдаемой в экспе-

рименте [3] интенсивности излучения эмиссии
630.0 нм. Этот факт привел к поиску дополни-
тельных источников возбуждения 1D терма в по-
лярных сияниях. В [4] для объяснения интенсив-
ности излучения эмиссии 630.0 нм был привле-
чен процесс столкновительного взаимодействия
N(2D) + O2 → NO + O(1D), ранее предложенный
в [8]. Однако, для того, чтобы реакция N(2D) + O2
играла значительную роль и смогла улучшить со-
гласие результатов модельных расчетов интен-
сивности излучения эмиссии 630.0 нм с экспери-
ментальными данными [3], авторами [4] было
сделано предположение о высоком квантовом
выходе O(1D) до величины порядка 100%. В свою
очередь, данное предположение не согласовыва-
лось с результатами анализа ракетных и лаборатор-
ных экспериментов [9–11], из которых следовало,
что квантовый выход O(1D) в реакции N(2D) + O2 не
может превышать 10%. Детальный анализ “за” и
“против” реакции N(2D) + O2 как третьего по
значимости источника возбуждения эмиссии
630.0 нм, проведенный в [6], позволил придти к
заключению, что предположение о высоком
квантовом выходе O(1D) в реакции N(2D) + O2,
сделанное в работе [4], является сомнительным и

2O NO+ +

2 thO e+ +

УДК 551.510.535

EDN: JQLRIO
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этот выход следует полагать равным 10%. В работе
[6] сделано заключение о том, что основными ис-
точниками возбуждения эмиссии 630.0 нм по преж-
нему остаются процесс прямого электронного уда-
ра О + е* и реакция диссоциативной рекомбинации

с термальными электронами , а реакцию
N(2D) + O2 следует отнести к разряду незначитель-
ных источников. К разряду незначительных источ-
ников возбуждения 1D терма априори в [6] также
были отнесены: прямой электронный удар О2 + е*,
реакции столкновительных взаимодействий
N(2D) + O, N(2P) + O2, N+ + O2 и радиационный
переход O(1S) → O(1D) + hν557.7. Однако количе-
ственные оценки вкладов малых источников в
возбуждение эмиссии 630.0 нм в работе [6] не
приводились. Основанием к заключению о не-
значительности перечисленных выше источни-
ков в работе [6] послужили величины сечений воз-
буждения 1D и 1S термов прямым электронным
ударом в процессах О2 + е* → О(3Р) + О(1D) + e* и
О + е* → О(1S) + е* и малые значения констант
скоростей соответствующих столкновительных
реакций. Не рассматривался в работе [6] и сум-
марный вклад малых источников в возбуждение
эмиссии 630.0 нм, который может оказаться су-
щественным в области высот 100−120 км, где
концентрации молекулы кислорода достаточно
высоки.

Целью данной работы является исследование
эффективности вкладов малых источников воз-
буждения эмиссии 630.0 нм на разных высотах в
диапазоне высот 100−300 км для потоков высы-
пающихся электронов со средними энергиями,
лежащими в интервале 0.5−20 кэВ. Отдельное
внимание в работе будет уделено роли окиси азо-
та NO в процессах возбуждения 1D терма атомар-
ного кислорода. Окись азота является основным

гасителем иона молекулярного кислорода , от
величины концентрации которого зависит эф-
фективность вклада реакции диссоциативной ре-

комбинации  в интенсивность излучения
эмиссии 630.0 нм. Более того, из-за большого
времени жизни NO может накапливаться в ионо-
сфере и концентрация этого элемента в конкрет-
ном полярном сиянии будет зависеть от продол-
жительности и интенсивности авроральной актив-
ности, предшествующей исследуемому событию.
В связи с этим представляется актуальным иссле-
дование влияния концентрации NO на эффек-
тивность вклада реакции диссоциативной ре-
комбинации в интенсивность излучения эмис-
сии 630.0 нм.

2 thO e+ +

2O+

2 thO e+ +

МОДЕЛИРОВАНИЕ ИЗЛУЧЕНИЯ 
ЭМИССИИ 630.0 НМ

Излучение эмиссии 630.0 нм в полярных сия-
ниях является следствием радиационного пере-
хода O(1D → 3P). При высыпании авроральных
электронов возбуждение 1D терма атома кислоро-
да происходит как за счет прямого электронного
удара, так и в процессах столкновительных взаи-
модействий между компонентами атмосферных
газов. В настоящее время известно восемь основ-
ных источников возбуждения 1D терма атомарно-
го кислорода:

1) прямой удар авроральных электронов е* с
атомами и молекулами кислорода:

(1)

(2)
3) спонтанное излучение с 1S уровня возбуж-

денного атомарного кислорода

(3)
2) дезактивация иона молекулярного кислоро-

да (диссоциативная рекомбинация) термальны-
ми электронами еth

(4)
4) столкновительные реакции с возбужденны-

ми компонентами нечетного азота

(5)

(6)

(7)

(8)
Коэффициенты скоростей реакций, соответ-

ствующие каналам возбуждения 1D уровня атома
кислорода (3)–(8), приведены в табл. 1.

Поскольку терм O(1D) является метастабиль-
ным с временем жизни порядка 110 с, то его дез-
активация происходит не только за счет спонтан-
ного излучения на основной уровень атомарного
кислорода, но и в результате столкновительных
реакций с составляющими атмосферных газов и
термальными электронами:

(9)

(10)

(11)

(12)

(13)

1O e* O( D) e*;+ → +
1

2O e* O( D) O e*;+ → + +

1 1
557.7O( S) O( D) h ;→ + ν

1 1
2 th thO e O( S) O( D) e ;+ + → + +

2 3 1
2N( D) O NO O( P, D);+ → +

2 4 3 1N( D) O N( S) O( P, D);+ → +
2 1 1 3

2N( P) O NO O( S, D, P);+ → +
1 1

2N O NO O( D, S).+ ++ → +

( ) ( )1 3
630.0,636.4,639.2O D O P h ;→ + ν

( ) ( )1 3
2 2O D N O P N ;+ → +

( ) ( )1 3
2 2O D O O P O ;+ → +

( ) ( ) ( )1 3 3O D O O P P ;O+ → +

( ) ( )1 3
th thO D e O P e .+ → +
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Коэффициенты скоростей реакций, соответ-
ствующие каналам гашения 1D терма атома кис-
лорода, приведены в табл. 2.

Объемная интенсивность излучения эмиссии
630.0 нм определяется следующим выражением:

где: I630.0 – интенсивности эмиссии,  – коэф-
фициент Эйнштейна,  – концентрации
атома кислорода в 1D состоянии, h – высота.

Концентрация  находится из решения
системы балансных уравнений вида:

где:  – скорости возбуждения 1D терма пря-
мым ударом, реакции (1)–(2); второй член-ско-
рости возбуждения за счет спонтанных переходов
с 1S терма, реакция (3); третий член – скорости

1 1630.0 D D( ) ( ),I h A N h=

1DA
1D( )N h

( )1DN h

( )= + + −

− −





1 1 1 1

1 1 1

,D D S S
,

D D D

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ),

i j i j
i j

i i
i

d N h Q h A N h k N h N h
dt

A N h k N h N h

( )1DQ h

возбуждения 1D терма в столкновительных взаи-
модействий ионосферных составляющих сорта i с
составляющими сорта j, реакции (4)–(8); четвертый
член – дезактивация терма 1D за счет радиационно-
го перехода, реакция (9); пятый член – дезактива-
ция термов 1D в результате столкновительных взаи-
модействий с составляющими ионосферы сорта i,
реакции (10)–(13); ki,j – константы скоростей реак-
ций;  и  – коэффициенты Эйнштейна для
спонтанных переходов с соответствующего уров-
ня; Ni,j – концентрации ионосферных составляю-
щих сорта i или j.

Скорость образования атомов O(1D) в резуль-
тате столкновений атома и молекулы кислорода с
авроральными электронами может быть рассчи-
тана по формуле [24]:

1DA 1SA

( ) ( )

( ) ( )[ ]
( )

 
= + ρ ×  ε ε 

−  × λ  
 

2
1

2
1 1

OO
O OD
D D

( )( )

1 ( ), ,
( )

E

E

P hP hQ h h

EF E T E z hE dE
R E R E

Таблица 1. Реакции возбуждения атомов O(1D) в столкновительных реакциях

Реакция Коэффициент Ссылка

 см3 с–1  [12]
 [13]

 с–1  [14]

 см3 с–1  [15]
 [16]

 см3 с–1
 [17]

 см3 с–1
 [18]

 см3 с–1
 [19]

1 1
2O e O( S) O( D)+ + → +

7 0.5
6 1.9 10 (300 )ek T−= ⋅ ⋅
1 1D S1.2, 0.1f f= =

1 1O( S) O( D) hν→ + 34 1.06A =

2 3 1
2N( D) O NO O( P, D)+ → +

12
40 6 10k −= ⋅
1 0.1Df =

2 4 3 1N( D) O N( S) O( P, D)+ → +
13

41 6.9 10k −= ⋅
=1D 0.1f

2 1 1 3
2N( P) O NO O( S, D, P)+ → +

12
46 3.5 10k −= ⋅

=1 1 3S D P 0.33f

1 1
2N O NO O( D, S)+ ++ → +

10
53 2.6 10k −= ⋅

= =1 1D S0.7, 0.01f f

Таблица 2. Реакции гашения возбужденных атомов O(1D) 

Реакция Коэффициент Ссылка

 см3 с–1  [20]

 см3 с–1  [20]

 см3 с–1  [21]

 с–1  [22]

 см3 с–1  [23]

1
2 2O( D) N O N+ → + 112 10 exp(107.8 )nk T−= ⋅ ⋅

1
2 2O( D) O O O+ → + 112.9 10 exp(67.5 )nk T−= ⋅ ⋅

1O( D) O O O+ → + 128 10k −= ⋅
1O( D) O hν→ + 39.3 10A −= ⋅
1O( D) e O e+ → + 12 0.911.6 10 ek T−= ⋅ ⋅
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где:  – относительная доля энергии,
пошедшая на возбуждение соответственно атома
или молекулы кислорода на высоте h, ρ(h) – плот-
ность нейтральной атмосферы,  и  – “энер-
гетические цены” возбуждения 1D уровня пря-
мым электронным ударом атома или молекулы
кислорода соответственно; z(h) – масса, проходи-
мая электроном до высоты h, R(E) – интегральная
длина пробега, λ – безразмерная функция дисси-
пации энергии, T(E) – величина альбедо, F(E) –
энергетический спектр высыпающихся электро-
нов, E – энергия высыпающихся электронов.

Высотные профили концентраций возбужден-
ного атомарного кислорода  и , а также
концентрации ионосферных компонент рассчи-
тывались в рамках физико-химической модели
возбужденной полярной ионосферы [25], которая
позволяет рассчитывать высотные профили кон-
центрации 17-ти основных возбужденных и иони-
зированных компонент атмосферных газов и элек-
тронную концентрацию в области авроральных
высыпаний. Входными параметрами в этой моде-
ли являются энергетический спектр высыпаю-
щихся электронов на верхней границе ионосферы
и модель нейтральной атмосферы. Перераспреде-
ление энергии, выделившейся вследствие высыпа-
ний электронов, описывают 56 физико-химиче-
ских реакций.

Расчеты проводились в модели нейтральной
атмосферы MSIS-E-90 [26]. “Энергетические це-
ны”, интегральная длина пробега и функция дис-
сипации энергии были взяты из работы [24], в ко-
торой они были получены на основе результатов

2O O( ), ( )P h P h

1
O
Dε 2

1
O
Dε

1DN 1SN

статистического моделирования процесса пере-
носа электронов в атмосфере Земли. Коэффици-
енты Эйнштейна и коэффициенты скоростей ре-
акций взяты из работы [25]. Концентрация окиси
азота в максимуме ее высотного профиля [NOmax]
полагалась равной 108 см–3, что соответствует
средним значениям концентрации NO в поляр-
ных сияниях, полученных в экспериментах [27,
28]. Энергетический спектр потока высыпаю-
щихся электронов задавался в виде максвелов-
ского распределения, что обычно характерно для
потоков, формирующих полосы и дуги полярных
сияний: , где N0 – ве-
личина потока высыпающихся электронов, Е0 –
характеристическая энергия потока высыпаю-
щихся электронов.

Распределение по питч-углам задавалось изо-
тропным в нижней полусфере. Средняя энергия
дифференциального потока высыпающихся
электронов, равная Еср = 2Е0, варьировалась в
диапазоне 0.5−20 кэВ, который является типич-
ным для авроральных электронов, возбуждаю-
щих полярные сияния [29]. Поток энергии зада-
вался равным 1 эрг/см2 с.

На рис. 1 приведены результаты расчета вы-
сотных профилей объемной интенсивности излу-
чения эмиссий 630.0 нм, соответствующие вось-
ми каналам возбуждения 1D терма атомарного
кислорода (1)–(8) для средних энергий Еср, рав-
ных 1, 3 и 7 кэВ.

Из рис. 1 можно видеть, что на высотах h > 110 км
доминирующим каналом возбуждения эмиссии

( ) ( )−= −2
0 0 0expF E N EE E E

Рис. 1. Высотные профили объемной интенсивности излучения, соответствующие восьми каналам возбуждения
эмиссии 630.0 нм. Сплошная линия – суммарный вклад всех каналов.

Объемная скорость эмиссии 630 нм, см–3 с–1
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630.0 нм является прямой электронный удар О + е*.
Вторым по значимости каналом является реак-
ция диссоциативной рекомбинации . В
диапазоне высот 100−180 км реакции (2), (3), (5),
(6) и (8) вносят сравнительные по величине вкла-
ды. Незначительным источником возбуждения
эмиссии 630.0 нм во всем диапазоне высот явля-
ется лишь реакция N(2P) + O2.

ВКЛАДЫ РАЗЛИЧНЫХ ИСТОЧНИКОВ 
В ИНТЕНСИВНОСТЬ ЭМИССИИ λ 630.0 НМ

Рассмотрим высотные зависимости относи-
тельных вкладов источников (1)–(8) в возбужде-
ние эмиссии 630.0 нм, принимая величину сум-
марной интенсивности излучения на высоте h за
единицу. Рассчитанные высотные зависимости
относительных вкладов рассматриваемых кана-
лов представлены на рис. 2.

Из рис. 2 хорошо видно, что среди всех рассмот-
ренных каналов возбуждения 1D уровня, внося-
щий вклад в объемную интенсивность излучения
эмиссии 630.0 нм, только один канал N(2P) + O2
можно считать незначительным. В интервале вы-
сот 100−110 км его вклад не превышает 2% с по-
следующим быстрым убыванием с увеличением
высоты. Вклад прямого электронного удара О + е*
демонстрирует плавное возрастание от 6 до 93%
в области высот 100−300 км. На высотах свыше
150 км он составляет более 50%. Для вклада пря-
мого электронного удара О2 + е* характерно по-
степенное уменьшение от 20 до 0.5% в интервале
высот 100−300 км. Парциальные вклады в воз-
буждение 1D уровня атомарного кислорода столк-
новительных реакций (5)–(8) и радиационного пе-
рехода с 1S терма (3) не столь значительны и не пре-

2 thO e+ +

вышают 18% в области высот 100−300 км, однако их
суммарный вклад в объемную интенсивность из-
лучения эмиссии 630.0 нм может оказаться доста-
точно существенным. Обращает на себя внимание
характер высотной зависимости относительного
вклада реакции диссоциативной рекомбинации

, график которой демонстрирует наличие
минимума, локализованного в области высот
120−140 км, где происходит максимальное выделе-
ние энергии высыпающихся электронов.

Каналы возбуждения 1D состояния атома
кислорода можно условно разбить на две основ-
ные группы. К первой группе отнесем возбужде-
ние 1D терма прямым электронным ударом: О + е*
и О2 + е*. Во второй группе объединим процессы
столкновительных взаимодействий атома и моле-
кулы кислорода с нечетным азотом: N(2D) + O;
N(2D) + O2; N(2P) + O2; N+ + O2. Отдельно рас-
смотрим радиационный переход с 1S терма О(1S) →
→ О(1D) + hν557.7 и реакцию диссоциативной ре-

комбинации . На рис. 3 представлены вы-
сотные зависимости относительных вкладов
сгруппированных каналов в объемную интенсив-
ность излучения эмиссии 630.0 нм.

Из рис. 3 видно, что суммарный вклад прямых
электронных ударов О + е* и О2 + е* демонстри-
рует непрерывный рост от 40 до 90% в диапазоне
высот 100−300 км. Суммарный вклад столкнови-
тельных взаимодействий N(2D) + O; N(2D) + O2;
N(2P) + O2; N+ + O2 и вклад радиационного пере-
хода с 1S терма сравнимы по величине и демон-
стрируют уменьшение с увеличением высоты с 28
до 1% и с 18 до 5% соответственно. Суммарная
эффективность столкновительных и радиацион-
ного каналов варьируется в диапазоне 46−6% в

2 thO e+ +

2 thO e+ +

Рис. 2. Высотная зависимость относительных вкладов каналов возбуждения 1D уровня атомарного кислорода в объ-
емную интенсивность излучения эмиссии 630.0 нм.
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интервале высот 100−300 км и является суще-
ственной на высотах ниже 200 км.

В отличии от других каналов, для диссоциа-
тивной рекомбинации характерно наличие в вы-
сотной зависимости ее вклада в возбуждение 1D
терма локального минимума в интервале высот

110−150 км и максимума, локализованного в ин-
тервале 180−220 км. Для рассматриваемых сред-
них энергий потока высыпающихся электронов
1, 3 и 7 кэВ эффективность относительного вкла-
да реакции диссоциативной рекомбинации в объ-
емную интенсивность излучения эмиссии 630.0 нм
лежит в диапазоне 38−59% в районе 100 км,
уменьшается в области высот 110−150 км до
2−14%, а затем опять увеличивается в области вы-
сот 180−220 км до 15−24%. Наличие минимума в
кривой высотного распределения относительно-
го вклада реакции диссоциативной рекомбинации
приводит к тому, что в области высот 110−150 км
вторым по эффективности механизмом возбужде-
ния эмиссии 630.0 нм становится совокупность
каналов столкновительных взаимодействий и ра-
диационного перехода с 1S терма. Зависимости
величины вкладов реакции диссоциативной ре-
комбинации в локальном минимуме и локальном
максимуме от средней энергии потока высыпаю-
щихся электронов приведены на рис. 4.

Из рисунка видно, что величина вклада реак-
ции диссоциативной рекомбинации в области
максимума испытывает слабую зависимость от
средней энергии потока высыпающихся электро-
нов. Однако величина вклада в области минимума
зависит средней энергии и возрастает от 1 до 16%
при увеличении средней энергии от 0.5 до 20 кэВ.
Возможными причинами формирования миниму-
ма в высотном распределении относительного
вклада реакции диссоциативной рекомбинации в
объемную интенсивность излучения эмиссии
630.0 нм могут являться столкновительные реак-

Рис. 3. Высотные распределения относительных вкладов в объемную интенсивность излучения эмиссии 630.0 нм
сгруппированных каналов возбуждения 1D терма, а именно: суммы прямых электронных ударов (длинный штрих);
суммы каналов столкновительных реакций с нечетным азотом (два штриха и точка), радиационного перехода (корот-
кий штрих) и реакции диссоциативной рекомбинации (сплошная линия).

1 кэВ
О

тн
ос

ит
ел

ьн
ы

й 
вк

ла
д

250200150 300100
0.01

1

0.1

3 кэВ

Высота, км
250200150 300100

7 кэВ

250200150 300100

Рис. 4. Эффективность вклада реакции диссоциатив-
ной рекомбинации в возбуждение эмиссии 630.0 нм в
областях минимума (сплошная линия) и максимума
(пунктирная линия) в зависимости от средней энер-
гии потока высыпающихся электронов.
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ции иона молекулярного кислорода  с нечет-
ным азотом N(4S), N(2D) и NO. Константы ско-
ростей реакций  + N(4S),  + N(2D) и  + NO
сравнимы между собой [31–32], тогда как кон-
центрации N(4S) и N(2D) в полярных сияниях на
порядки меньше концентраций NO. Поэтому
можно считать, что основным процессом дезак-
тивации иона  является реакция  + NO. Ис-
следуем динамику высотного распределения ве-
личины относительного вклада реакции + еth в
интенсивность излучения эмиссии 630.0 нм в за-
висимости от концентрации NO в максимуме ее
высотного профиля [NO]max. На рис. 5 приведены
результаты расчетов высотного распределения
вклада диссоциативной рекомбинации для [NO]max,
лежащих в диапазоне 107−109 см–3, что соответству-
ет результатам оценок окиси азота в полярных си-
яниях [27, 28, 33].

Из рис. 5 видно как сильно изменяется вели-
чина вклада реакции диссоциативной рекомби-
нации в области локального минимума в зависи-
мости от концентрации окиси азота. При концен-
трациях [NO]max порядка 109 см–3 вклад реакции
диссоциативной рекомбинации составляет вели-
чину меньшую 1%. С уменьшением концентра-
ции [NO]max до величин порядка 107 см–3 вклад ре-
акции диссоциативной рекомбинации возрастает
до 20−30%. Таким образом относительный вклад
реакции диссоциативной рекомбинации в интен-
сивность эмиссии 630.0 нм в области высот

2O+

2O+
2O+

2O+

2O+
2O+

2O+

110−150 км зависит от содержания окиси азота в
полярной атмосфере.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В данной работе рассматривается роль всех из-
вестных потенциальных источников возбужде-
ния 1D терма атомарного кислорода и величина
их относительных вкладов в интенсивность излу-
чения эмиссии 630.0 нм в интервале высот
100−300 км. Основное внимание уделено роли
слабых источников возбуждения 1D терма таких
как: столкновительные взаимодействия между
компонентами атмосферных газов N(2D) + O,
N(2D) + O2, N(2P) + O2, N+ + O2, прямой элек-
тронный удар О2 + е* и радиационный переход
O(1S) → O(1D) + hν557.7. Ранее в работах [5, 6] дан-
ные источники были отнесены к разряду незначи-
тельных и их вклады в интенсивность излучения
эмиссии 630.0 нм не рассматривались. Результаты,
полученные в данной работе, свидетельствуют о
том, что несмотря на небольшие парциальные
вклады слабых источников в интенсивность излу-
чения эмиссии 630.0 нм их суммарный вклад мо-
жет быть достаточно существенным. Суммарная
эффективность данных источников варьируется в
диапазоне от 66 до 6% при увеличении высоты от
100 до 300 км и является значимой на высотах ни-
же 200 км.

Отдельное внимание в работе уделено иссле-
дованию роли окиси азота NO в процессах воз-
буждения 1D терма атомарного кислорода. Окись

Рис. 5. Высотное распределение величины относительного вклада реакции  + eth в интенсивность излучения эмис-
сии 630.0 нм в зависимости от концентрации NO в максимуме ее высотного профиля [NO]max.

О
тн

ос
ит

ел
ьн

ы
й 

вк
ла

д

280100
0.0001

1 кэВ

0.1

0.01

1

0.001

190160130 250220
Высота, км

280100

3 кэВ

190160130 250220 280100

7 кэВ

190160130 250220

NOmax

2 · 107

3 · 107

5 · 107

1 · 108

1 · 107

1 · 109

O2 + e+

2O+



КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 5  2022

АНАЛИЗ ИСТОЧНИКОВ ЭМИССИИ 630.0 НМ 375

азота является основным гасителем иона молеку-
лярного кислорода , от концентрации которого
зависит эффективность реакции диссоциативной
рекомбинации  + еth → О(1D) + О как источни-
ка эмиссии 630.0 нм. Показано, что для распреде-
ления величины относительного вклада реакции
диссоциативной рекомбинации характерен ярко
выраженный минимум в области высот ∼ 110–
150 км, который формируется благодаря процессу
дезактивации иона молекулярного кислорода оки-
сью азота  + NO. При этом величина относи-
тельного вклада в области минимума зависит от
концентрации окиси азота в максимуме ее высот-
ного профиля, демонстрируя увеличение от 1 до
20−30% при уменьшении концентрации окиси
азота в максимуме высотного профиля [NO]max от
109 до 107 см–3. Влияние процесса дезактивации

 + NO приводит к тому, что в области высот
110−150 км совокупность реакций столкнови-
тельных взаимодействий компонент ионосфер-
ной плазмы N(2D) + O, N(2D) + O2, N(2P) + O2 и
N+ + O2 становится вторым по эффективности
источником, вносящим вклад в интенсивность
излучения эмиссии 630.0 нм.
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Исследованы фазы квазидвухлетних вариаций (КДВ) в потоках космических лучей, параметрах
солнечной активности и межпланетной среды. Проведен спектральный анализ КДВ перечислен-
ных данных. Для используемых данных выявлены спектральные составляющие с максимальной ам-
плитудой (синусоидальная составляющая с периодом около 1.7 года (около 20.5 месяцев)). Прове-
дено сравнение фаз КДВ c фазами этих синусоид в те временные интервалы, где КДВ однозначно
выявлены достоверно. Показано, что по всем данным фазы квазидвухлетних вариаций сохраняются
в течение многих десятилетий с незначительными отклонениями. Это свидетельствует о долготной
стабильности областей на Солнце, ответственных за квазидвухлетнюю вариацию.
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1. ВВЕДЕНИЕ
Квазидвухлетние вариации различных прояв-

лений солнечной активности (СА), параметров
межпланетной среды и галактических космиче-
ских лучей (ГКЛ) изучались на протяжении мно-
гих десятилетий [1, 2]. Это исследование является
продолжением работ [1, 2], и здесь фазы квази-
двухлетних вариаций (КДВ) анализируются за пе-
риод 5 циклов солнечной активности. Квазидвух-
летние вариации выделяются математическим
избирательным фильтром, описанным в [1, 2].
Интерес к поведению фаз во времени связан с
тем, что в работе [3] было проведено исследова-
ние квазипериодичностей в 5 циклах СА как в по-
токах КЛ, так и в параметрах солнечной активно-
сти и межпланетной среды. Были выявлены устой-
чивые сдвиги спектральных линий в сочетаниях
четный-нечетный циклов СА (20–21 и 22–23).
Квазидвухлетняя периодичность в четных и не-
четных циклах различается по длительности при-
мерно на 2 месяца. Это интерпретировалось как
проявление 22-летнего цикла в длительности пе-
риодичностей, особенно ярко выраженной в ква-
зидвухлетней вариации.

Поскольку в данной работе делается вывод о
долготной стабильности областей на Солнце, от-
ветственных за квазидвухлетнюю вариацию, то
рассмотрим современные представления в этом
направлении.

В работе [4] проведен анализ данных групп
солнечных пятен за последние 120 лет и показано,

что солнечные пятна как в северном, так и в юж-
ном полушариях образуются предпочтительно на
двух постоянных активных долготах, разделен-
ных на 180°. При этом в системе отсчета Кэрринг-
тона активные долготы непрерывно мигрируют
по фазе относительно меридиана Кэррингтона с
переменной скоростью. Тем не менее, они оста-
ются квазижесткой структурой. Авторы считают,
что миграция активных долгот определяется из-
менениями средней широты солнечных пятен и
дифференциального вращения. Две активные
долготы периодически чередуются.

В работе [5] по данным о солнечных пятнах
Гринвичской обсерватории за 1879–2003 гг. (12–
23-й циклы) выделены четыре активные долготы,
соответствующие в среднем кэррингтоновским
долготам ~0°, ~90°, ~180°, ~270°. В течение всего
времени жизни зоны интенсивного пятнообразо-
вания вращаются как твердотельные образова-
ния, что свидетельствует о том, что их источник
лежит в основании конвективной зоны. При
этом, как правило, одновременно наблюдается
лишь пара антиподальных активных долгот, от-
стоящих друг от друга на ~180° (на гелиодолготах
~90° и ~270° или ~180° и ~0°), хотя в течение не-
которого времени могут одновременно существо-
вать и 3 или очень редко даже все четыре активные
долготы. В каждом из четырех секторов активных
долгот выявлены квазидвухлетние вариации со
средними периодами ~30 оборотов (~2.4 года), из-
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меняющимися во времени в интервале от 20 до
40 оборотов (от ~1.5 до 3 лет).

В работе [6] было изучено долготное распреде-
ление наиболее активных зон пятен на фотосфере
по данным о солнечных пятнах за 12 солнечных
циклов (циклы 12–23) отдельно для северного и
южного полушарий и всей солнечной сферы. При
анализе долготновременных гистограмм было
выявлено шесть активных долгот (>0°, ~90°,
~135°, ~180°, ~270° и <360°), из которых три (~90°,
~180° и ~270°) наблюдаются наиболее часто для
всего проанализированного набора данных. Вре-
мя жизни и долготный разброс активных долгот
пятен составляют 3–5 оборотов Кэррингтона и
20°–30° долготы Кэррингтона соответственно.
Обнаружено, что активные долготы солнечных
пятен следуют определенной долготной схеме в
течение эволюции 11-летнего солнечного цикла.
В начале солнечного цикла они появляются в ос-
новном вокруг двух долгот ~0 градусов и ~270° в
широтном поясе 30°–40°, но в солнечном цикле
они имеют тенденцию быть устойчивыми вокруг
двух долгот ~90° и ~270°, которые являются анти-
подальными.

В работе [7] рассмотрен вопрос о существова-
нии на Солнце “активных долгот” и их связи с
крупномасштабным полем Солнца и фоновыми
полями. Были исследованы наблюдения площа-
дей активных областей пятен по Гринвичским
наблюдениям с 1874 г., крупномасштабных маг-
нитных полей с 1976 г. и фоновых полей с 1996 г.
Авторы показали существование активных дол-
гот, вращающихся с кэррингтоновским периодом
и существующих 15–20 оборотов. При этом ак-
тивные долготы для групп с большими площадя-
ми выражены гораздо более четко. Показано, что
глобальный солнечный диполь вращается со ско-
ростью несколько более быстрой, чем кэрринго-
тоновская система (средний оборот 27.1621 дня,
то есть на 0.1132 дня меньше, чем кэррингтонов-
ский период). Показано, что фоновое магнитное
поле меняется с долготой. Долготные изменения
слабого и сильного магнитного поля коррелиру-
ют, при этом “долготная картинка” не сохраняет-
ся во времени.

В работах [8–10] был проведен обширный объ-
ем исследований по проблеме активных долгот. С
использованием Гринвичских данных о ежеднев-
ных значениях площадей солнечных пятен за
1879–2004 гг. (12–23 циклы) был введен новый
индекс солнечной активности SCR, который рас-
считывался для каждой группы солнечных пятен
суммированием ежедневных значений их площа-
дей за кэррингтоновский оборот. Кэррингтонов-
ская долгота каждой группы пятен в данном обо-
роте фиксировалась для того дня, когда ее пло-
щадь была наибольшей. Выявлены активные
долготы как в северном, так и южном полушари-

ях Солнца и показано, что зоны активных долгот
состоят из набора отдельных зон формирования
пятен. При этом установлено, что наиболее мощ-
ные и долгоживущие проявления активности до-
вольно устойчивы и вращаются жестко с кэр-
рингтоновским периодом T = 27.3 дней. Ширина
зон пятнообразования по гелиодолготе составля-
ет ~20°–30° и в течение всего времени жизни ме-
няется незначительно. В зонах активных долгот
изучались квазидвухлетние вариации с помощью
спектрально-временного анализа последователь-
ностей SCR, рассчитанных для каждого из секто-
ров активных долгот северной и южной полусфе-
ры. Автор показал, что квазидвухлетние вариации
SCR представляют собой на самом деле набор из
нескольких вариаций с дискретными периодами
в диапазоне от 8 до 38 оборотов (0.6–0.9, 1.05–
1.35, 1.5–2.0, 2.1–2.6 лет). Несмотря на неустой-
чивость локализации зон активных долгот на та-
ком большом интервале времени, хорошо замет-
на 4-х зональная структура в распределении SCR
по гелиодолготе, соответствующая 4-м интерва-
лам гелиодолгот: 60°–140°, 140°–240°, 240°–340°
и интервале от 340° одного оборота до 60° после-
дующего.

В этой статье был использован обширный ма-
териал за 1958–2020 гг.: среднемесячные значе-
ния интенсивности ГКЛ в стратосфере (Мурманск,
на рис. 1 обозначен как МУР, остаточное давление
50 г см–2, данные Долгопрудненской научной
станции Физического института Российской ака-
демии наук (ФИАН)) [11]; данные о нейтронной
компоненте (Москва, на рис. 1 как МОСНМ)
(http://www.wdcb.ru/stp/data/cosmic.ray/Neutron-
Monitors (monthly_values)); интенсивность среднего
магнитного поля Солнца как звезды (модуль,
|СМП|, 1969-2020) и углы наклона гелиосферного
токового слоя (ψ) (http://wso.stanford.edu); интен-
сивность межпланетного магнитного поля (ММП,
|H|, 1965-2020); геомагнитная активность (Ap-ин-
декс) (https://omniweb.gsfc.nasa.gov/form/dx1.html).

2. АНАЛИЗ ДАННЫХ

Анализ проводился следующим образом. Ква-
зидвухлетние вариации, полученные после филь-
трации (на рис. 2–7 являются средними панеля-
ми), обрабатывались спектральным анализом для
определения наибольшей спектральной состав-
ляющей по амплитуде. На рис. 1 показаны эти
спектры. Эти спектры представляют собой слож-
ный набор спектральных компонент.

На рис. 2–7 показаны КДВ различных исполь-
зуемых данных и спектральная составляющая для
них с максимальной амплитудой (квазидвухлет-
ний период около 1.7 года (20.5 месяцев), распо-
ложена под графиком соответствующей КДВ, на
рис. 2–7 нижняя панель). Эта спектральная со-
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ставляющая (синусоида) далее рассматривалась
как базовая. Относительно этой основной сину-
соиды были рассчитаны фазовые сдвиги макси-
мумов амплитуд квазидвухлетних вариаций.

Необходимо сравнивать фазы этих синусоид с
фазами параметров КДВ на тех временных интер-
валах, где амплитуды КДВ превышают 1/4 макси-

мальной амплитуды, т.е., где КДВ однозначно
идентифицируется надежно. Фазовые сдвиги по-
казаны в табл. 1.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Из таблицы видно, что для всех используемых

данных фазы квазидвухлетних вариаций сохраня-

Рис. 1. Частотные спектры квазидвухлетних волн. Пунктир – уровни 95 и 99% значимости.
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Рис. 2. Для данных по потокам космических лучей в стратосфере (Мурманск).  Средняя панель – квазидвухлетняя ва-
риация, выделенная математическим избирательным фильтром. Нижняя панель – спектральная составляющая с мак-
симальной амплитудой из спектра этой вариации (1.7 года, базовая синусоида). Верхняя панель – фазовые сдвиги
между КДВ и базовой синусоидой (положительные значения – КДВ опережает, отрицательные – отстает).
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Рис. 3. То же, что и на рис. 2, но для данных о нейтронной компоненте космических лучей в Москве.
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Таблица 1. Фазовые сдвиги между квазидвухлетними волнами и базовой спектральной составляющей (месяцы)
для различных данных

Используемые данные Среднее значение сдвига Среднеквадратичная 
ошибка среднего

Среднеквадратичная 
ошибка

ГКЛ, стратосфера, 
Мурманск (МУР)

2.61 0.41 3.11

Нейтронный монитор, 
Москва (МОСНМ)

2.03 0.39 2.81

Ap 2.19 0.41 2.82
|СМП| 1.80 0.38 2.39
H 2.52 0.51 3.20
Ψ 2.45 0.47 3.00
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ются в течение многих десятилетий с незначи-
тельными отклонениями. Это указывает на дол-
готную устойчивость областей Солнца, ответ-
ственных за квазидвухлетнюю вариацию.

Наше исследование квазипериодичностей [3]
в потоках КЛ за пять циклов СА, а также в пара-
метрах солнечной активности и межпланетной
среды позволило выделить устойчивые сдвиги
спектральных линий в частотных спектрах (в
частности, для квазидвухлетних вариаций) в чет-
но-нечетных комбинациях циклов СА (20–21 и
22–23). Несомненно, этот эффект отражается в
фазовых сдвигах квазидвухлетних вариаций.

В работах [1–3] показана хорошая связь КДВ
КЛ со средним магнитным полем Солнца (в рабо-
тах [12–15] СМП называют общим магнитным
полем Солнца). В СМП, как видно из рис. 5, хо-
рошо проявляется КДВ. Хорошо известно, что
СМП определяется крупномасштабными полями
(КМП) Солнца. Как показано в работах [12–15]
основной вклад в СМП вносят КМП. Вклад ак-
тивных областей с сильными полями незначите-
лен из-за малой площади по сравнению с невоз-
мущенными областями.

Крупномасштабные поля и секторная структу-
ра солнечных магнитных полей определяют
структуру и динамику активных долгот [8, 9]. Ак-

Рис. 4. То же, что и на рис. 2, но для данных об Ap-индексе.
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Рис. 5. Как и на рис. 2, но для данных о среднем магнитном поле Солнца.
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тивные области концентрируются к границам
секторной структуры магнитных полей на Солн-
це и тем сильнее, чем более мощные явления рас-
сматриваются [16]. Наиболее яркие явления про-
исходят в области активных долгот, и это должно
приводить к тому, что нейтральная линия круп-
номасштабного магнитного поля Солнца прохо-
дит по активным долготам на поверхности Солн-
ца [8, 9]. Квазидвухлетние вариации проявляются
в зонах активных долгот.

В [10] проведен спектрально-временной ана-
лиз для каждого из секторов активных долгот и
построены СВАН-диаграммы. Для этого исполь-
зовался индекс SCR, который рассчитывался для
каждой группы солнечных пятен суммированием

ежедневных значений их площади за кэррингто-
новский оборот. Показано, что КДВ представля-
ют собой набор из нескольких вариаций с дис-
кретными периодами в диапазоне 0.6–2.6 лет.

Также в [10] проведен автокорреляционный
анализ данных для каждого из 4-х секторов актив-
ных долгот. Анализ показал, что в каждом секторе
активных долгот присутствует вариация с перио-
дом около 2.4 года. Также проведен кросскорре-
ляционный анализ каждой из 2-х пар антипо-
дальных долгот. Отмечается, что в течение значи-
тельной части времени сдвиг коэффициента
кросскорреляции пар активных долго близок к
нулю, что свидетельствует о том, что вариации
происходят в фазе.

Рис. 6. То же, что и на рис. 2, но для данных о межпланетном магнитном поле.
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Рис. 7. То же, что и на рис. 2, но для данных о наклоне гелиосферного токового слоя.
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По современным представлениям [5] в ниж-
ней части конвективной зоны в переходном слое
между конвективной и лучистой зоной, в так на-
зываемом тахоклине, действует глубинное дина-
мо, которое создаeт глобальное магнитное поле,
которое всплывая, определяет всю структуру по-
ля на поверхности.

В работах [17, 18] также показано, что появле-
ние нового магнитного потока на поверхности
Солнца вызвано всплытием из глубины конвек-
тивной зоны не только сильных магнитных полей
в активных областях, но и более слабых полей на
больших площадях.

Поскольку КДВ проявляют стабильность фаз
(и долготную устойчивость областей Солнца, от-
ветственных за квазидвухлетнюю вариацию) в те-
чение нескольких циклов СА, как показано в дан-
ной работе, это приводит к заключению, что КДВ
обусловлены глубинными процессами в основа-
нии конвективной зоны Солнца, т.е. в тахоклине,
где вращение происходит твердотельно.
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Рассматривается задача безопасной посадки космического аппарата, имеющего комбинированную
двигательную установку, с окололунной орбиты в заданное место на поверхности Луны. Безопас-
ность посадки обеспечивается выполнением ограничений на параметры движения в момент прилу-
нения, а также возможностью горизонтального перемещения аппарата относительно поверхности
Луны для коррекции места посадки с учетом величины уклона, отсутствия крупных камней и глу-
боких ям. В алгоритме управления спуском используется решение модельной задачи “свободное
падение-торможение”. Для коррекции места прилунения применяется алгоритм пропорциональ-
ного наведения. Осуществляется адаптация к фактической величине кажущегося ускорения. Ста-
тистическими испытаниями показана работоспособность алгоритма, получена оценка точности
приведения и расхода топлива с учетом всех ограничений на работу двигательной установки при
выполнении условий безопасного прилунения.
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ВВЕДЕНИЕ

Исследуется задача посадки КА с предпоса-
дочной эллиптической окололунной орбиты 18 ×
100 км в заданную точку на поверхности Луны.
Рассматриваемый в качестве примера КА имеет
характеристики, подобные [1]. Его двигательная
установка является комбинированной. Она со-
стоит из основного корректирующего и тормоз-
ного двигателя (КТД) с номинальной тягой Рктд =
= 440 кгс, четырех двигателей мягкой посадки
(ДМП) с тягой по Рдмп = 60 кгс каждый, а также
двенадцати двигателей малой тяги (ДМТ), кото-
рые используются, в основном, для управления
ориентацией КА. Тяга КТД регулируется в преде-
лах 40 кгс, а тяга ДМП “регулируется” от нуле-
вого до максимального значения за счет измене-
ния коэффициента заполнения импульса, т.е.
длительности включения двигателя на шаге кор-
рекции управления, равном 1 с. На работу КТД и
ДМП наложены определенные ограничения.
В том числе по минимальному и максимальному
времени непрерывной работы, минимальной па-
узе между двумя включениями, максимальному
числу включений и суммарному времени работы.
Одновременно с КТД могут работать только два
ДМП. Топливо для КТД и для ДМП + ДМТ нахо-
дится в разных баках.

При посадке навигационная система КА ис-
пользует бесплатформенный инерциальный блок
(БИБ), доплеровский измеритель скорости и даль-
ности (ДИСД), а также систему высокоточной и
безопасной посадки (СВБП). БИБ на основе изме-
рений линейных ускорений и компонент вектора
угловой скорости формирует текущий вектор со-
стояния с учетом заданных начальных условий.
Вектор состояния включает три координаты и
три составляющие вектора скорости, а также три
угла и три составляющие вектора угловой скоро-
сти. ДИСД работает, когда КА принимает почти
вертикальное положение (допустимое отклоне-
ние в пределах 20°) и высота КА над поверхно-
стью не превышает 4500 м. Измеренные посред-
ством ДИСД высота КА и его скорость относи-
тельно поверхности Луны используются для
корректировки информации БИБ. СВБП сначала
работает на окололунной орбите в режиме абсо-
лютной навигации и передает в систему управле-
ния КА селенографические координаты, высоту
полета над заданным радиусом поверхности Луны,
три составляющие скорости перемещения относи-
тельно центра притяжения Луны, информацию об
углах ориентации и компонентах вектора угловой
скорости. На участке спуска СВБП выполняет ска-
нирование поверхности Луны для выбора безопас-
ного места прилунения. После первого сканирова-
ния с высоты менее 1300 м СВБП определяет уклон
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подстилающей поверхности, после второго скани-
рования с высоты менее 300 м СВБП “различает”
камни/ямы высотой/глубиной 0.3 м.

Предпосадочная эллиптическая орбита фор-
мируется в селеноцентрической системе коорди-
нат так, чтобы ее перицентр оказался на широте
заданной точки прилунения. Требуемая долгота
точки прилунения обеспечивается выбором упре-
жденной точки прицеливания на широте посад-
ки. Упрежденная точка выбирается с учетом дви-
жения КА на предпосадочной орбите, номиналь-
ного времени спуска и вращения Луны. На
широте точки прилунения линейная скорость за
счет вращения Луны составляет 1.3 м/с. Для КА
на околополярной орбите эта скорость относи-
тельно Луны (с обратным знаком) является боко-
вой. Требуемая точность прилунения (без учета
выполнения горизонтальных маневров с посад-
кой на выбранную площадку) составляет 3 км.

Траектория посадки имеет два участка: основ-
ное торможение (ОТ), когда горизонтальная и вер-
тикальная скорости КА гасятся до нуля, и преци-
зионное торможение (ПТ) при спуске на поверх-
ность Луны. На участке ОТ, где расходуется
основная масса топлива, применяется терминаль-
ное квазиоптимальное управление с адаптацией к
фактическим условиям движения, целью которого
является минимизация продольного промаха. Ал-
горитм управления на участке ОТ описан в [1–3].
На участке ПТ, где расход топлива почти на поря-
док меньше, главным требованием является обес-
печение безопасного прилунения. Для управления
движением КА от точки схода с предпосадочной
эллиптической орбиты до точки прилунения, т.е.
для участков ОТ и ПТ, разработан терминальный
алгоритм управления посадкой (ТАУП), учитыва-
ющий специфику каждого участка.

Точка схода КА с предпосадочной эллиптиче-
ской орбиты (начало участка ОТ) находится перед
перицентром на таком угловом расстоянии, чтобы
в момент обнуления горизонтальной и вертикаль-
ной скоростей (конец участка ОТ) КА оказался над
упрежденной точкой прицеливания. После завер-
шения участка ОТ выполняется вертикализация,
т.е. в процессе свободного падения продольная ось
КА совмещается с местной вертикалью.

Конечная прицельная высота участка ОТ зави-
сит от результатов предварительного тестирова-
ния СВБП, которое проводится на окололунной
орбите. В случае подтвержденной работоспособ-
ности СВБП прицельная высота конца участка
ОТ равна 2000 м, и спуск планируется с двумя до-
полнительными маневрами (маневрами уклоне-
ния) для выведения КА на безопасную площадку
посадки. Если СВБП не работоспособна, то при-
цельная высота конца участка ОТ равна 2650 м.
В этом случае спуск планируется без маневров
уклонения. В обоих случаях горизонтальная и вер-

тикальная составляющие скорости в конце ОТ за-
даются нулевыми (допустимый разброс 10 м/с).

В случае посадки без СВБП после вертикали-
зации КА должен быть приведен на высоту по-
рядка 40 м со скоростью снижения 2.3 м/с и нуле-
вой горизонтальной скоростью относительно по-
верхности Луны, а затем спускаться с постоянной
скоростью до контакта с ее поверхностью. Из-
вестно, что оптимальным по расходу топлива ре-
шением задачи приведения КА из некоторого на-
чального состояния (высота h0, скорость V0) в задан-
ное конечное (высота hТ, скорость VТ) является
маневр “свободное падение-торможение” (СПТ).

При выполнении посадки с использованием
СВБП такая задача решается 3 раза: для обеспече-
ния условий первого и второго сканирования по-
верхности Луны посредством СВБП, а также для
выведения КА на заключительный участок спус-
ка с постоянной скоростью. Отсюда возникла це-
лесообразность предварительного рассмотрения
модельной задачи и анализа свойств ее решения
для последующего использования в алгоритме
управления движением КА на участке повторного
торможения.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
Рассмотрим модельную задачу о свободном

вертикальном падении КА с начальной высоты h0
при начальной скорости снижения V0 и последу-
ющим торможением для выхода на заданную вы-
соту hT с заданной скоростью снижения VT (ма-
невр СПТ). Для обеспечения двух заданных ко-
нечных параметров движения, высоты и скорости
снижения, имеются два параметра управления,
высота включения тормозной двигательной уста-
новки hвкл (конец участка свободного падения) и
время ее работы Т. Величина избыточного тор-
мозного ускорения

(1)
задана. Здесь Р – тяга тормозной двигательной
установки, m – масса КА (в модельной задаче по-
стоянна), gЛ = 1.63 м/с2 – гравитационное ускоре-
ние на поверхности Луны. В модельной задаче
принято W = const, т.е. движение КА является ли-
бо равноускоренным (на участке свободного па-
дения Р = 0), либо равнозамедленным (на участке
торможения Р > 0 и W > 0). Допущение W = const
при расчете маневров СПТ справедливо с точно-
стью порядка 0.5–1.0%.

Для анализа этой задачи удобно использовать
фазовую плоскость “скорость снижения V – вы-
сота h” (рис. 1), рассмотренную в [4]. На этом ри-
сунке схематично показаны фазовые траектории
h(V) участков свободного падения и торможения
для фиксированных значений избыточного уско-
рения W при VT = V0 = 0. Высота включения hвкл

±

= Л/ –W P m g



386

КОСМИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ  том 60  № 5  2022

ЖУКОВ и др.

зависит от W: чем больше величина избыточного
ускорения W, тем меньше высота, т.е. при W1 < W2 <
< W3 имеем hвкл1 > hвкл2 > hвкл3. В гипотетическом
случае, когда W3 = ∞, следует hвкл = hТ. При этом
время работы тормозной двигательной установки
Т = 0 (импульсное торможение), а расход топлива
минимален, т.е. схема спуска СПТ является опти-
мальной по расходу топлива.

Вычислим время включения тормозной двига-
тельной установки tвкл, которое является опреде-
ляющим для маневра СПТ. Движение КА на
участке свободного падения 0 ≤ t ≤ tвкл описывает-
ся уравнениями

(2)

Здесь символом  обозначена производная ско-
рости V по времени t. Время отсчитывается от на-
чала участка свободного падения. В момент
включения двигательной установки tвкл (т.е. в
конце участка свободного падения) имеем:

(3)

Исключая из системы (2) время, получим урав-
нение параболы свободного падения (0 ≤ h ≤ hвкл):

(4)
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Движение КА на участке торможения описы-
вается уравнениями

Здесь время t отсчитывается от начала участка
торможения (0 ≤ t ≤ Т). По аналогии с (4) получим
уравнение параболы торможения (hвкл ≤ h ≤ hТ):

(5)

С учетом заданных конечных условий имеем в
конце торможения:

Здесь Та – длительность активного участка (т.е.
участка торможения).

Из соотношения (5) для конечного момента
участка торможения, когда h = hT и V = VT, с уче-
том соотношений (3) можно получить квадратное
уравнение относительно времени включения tвкл,
т.е. длительности участка свободного падения:

(6)
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Рис. 1. Схема маневра “свободное падение-торможение”.
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Решение уравнения (6) определяет время свободного падения tвкл:

(7)

(физический смысл имеет только знак “+” перед
корнем).

В частном случае при нулевой начальной и ко-
нечной скоростях VT = V0 = 0 имеем:

Формула (7) с учетом условия tвкл  0 позволяет
получить ограничение на величину избыточного
ускорения (1) с учетом заданных краевых условий
по высоте и скорости:

(8)

Анализ фазовой плоскости (рис. 1) и ограни-
чения (8) приводит к следующим выводам. С
уменьшением перепада высот h0 – hT потребное
избыточное ускорение W увеличивается. В пре-
дельном случае при hТ  h0 имеем W  . Для
маневра СПТ избыточное ускорение должно удо-
влетворять условию W ≥ 0. Если W = 0, то выпол-
няется условие VT = V0 независимо от перепада
высот h0 – hT, и спуск КА происходит с постоян-
ной скоростью снижения V = V0.

АЛГОРИТМ УПРАВЛЕНИЯ НА УЧАСТКЕ 
ПРЕЦИЗИОННОГО ТОРМОЖЕНИЯ

Проведенные предварительно статистические
испытания алгоритма управления на участке ПТ
при спуске с использованием СВБП позволили
оценить средние параметры движения КА при
выполнении маневров СПТ, в том числе его сред-
нюю начальную массу m0, среднюю высоту h0 и
среднюю скорость снижения V0 перед каждым
маневром, а также среднюю конечную массу mТ,
заданную (целевую) конечную высоту hТ и задан-
ную скорость снижения VТ в конечной точке ма-
невра:

маневр СПТ-1

маневр СПТ-2

маневр СПТ-3

Здесь цифры в индексе соответствуют номеру
маневра.

Ограничение (8) для маневров СПТ-1, СПТ-2
и СПТ-3 принимает значения:

КТД с тягой 440 кгс создает избыточное уско-
рение WКТД  3.124 м/с2. Поэтому с учетом огра-
ничения (8) КТД можно использовать для выпол-
нения любого маневра СПТ.

Четыре ДМП, два из которых работают в режи-
ме полной тяги, а два других в режиме половинной
тяги, обеспечивают суммарную тягу 180 кгс и со-
здают избыточное ускорение W3ДМП  0.315 м/с2.
Согласно ограничению (8) их также можно ис-
пользовать для выполнения всех маневров СПТ.

В табл. 1 даны предварительные оценки дли-
тельности включения и расхода топлива в мо-
дельной задаче при выполнении маневров СПТ с
использованием КТД (тягой 440 кгс) или четырех
ДМП (суммарная тяга 180 кгс).

Из приведенных данных следует, что из-за
ограничения по минимальной длительности ра-
боты КТД (5 с) этот двигатель нельзя использо-
вать для выполнения маневра СПТ-3. Четыре
ДМП могут быть использованы для выполнения
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Таблица 1. Использование КТД и ДМП для маневров СПТ

* Минимальная допустимая длительность работы КТД равна 5 с.

Двигательная
установка

СПТ-1 СПТ-2 СПТ-3

Т, с mтоп, кг Т, с mтоп, кг Т, с mтоп, кг

КТД 8.0 11.1 9.1 12.6 2.8* 3.9

ДМП 29.1 17.5 39.2 23.5 10.2 5.1
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всех маневров СПТ, но время их работы при выпол-
нении маневра СПТ-1 может достигать 30–40 с, что
составляет 15–20% от суммарного допустимого
времени работы каждого ДМП. Это довольно су-
щественно с учетом их работы до момента испол-
нения СПТ-1.

На основе проведенного анализа принято сле-
дующее: маневр СПТ-1 выполняется посред-
ством КТД с тягой 440 кгс и регулированием ее в
пределах 40 кгс, в необходимых случаях допол-
нительно включаются два ДПМ с “регулировани-
ем” средней тяги посредством включения-вы-
ключения. Маневры СПТ-2 и СПТ-3 выполня-
ются с помощью четырех ДМП с суммарной
тягой 180 кгс, причем два ДМП работают на пол-
ной тяге, а другие два ДМП – на 50% тяги, что
обеспечивает возможность ее регулирования в
пределах 60 кгс.

Если посадка КА осуществляется без исполь-
зования СВБП, то на участке ПТ выполняется
только один маневр СПТ. Из предварительных
статистических испытаний получены следующие
средние параметры этого маневра:

Целевые параметры в точке окончания манев-
ра: hТ = 40 м, VТ = –2.3 м/с.

Для такого маневра можно использовать только
КТД с тягой 440 кгс. При этом время работы дви-
гателя порядка 23 с, а расход топлива около 32 кг.
Использование ДМП недопустимо, так как их вре-
мя работы превысит 100 с.

В зависимости от работоспособности СВБП
выбранная заранее площадка прилунения может
не меняться в процессе спуска (посадка без ис-
пользования СВБП) или корректироваться в не-
которых пределах с использованием информации
СВБП для уточнения степени безопасности ее
поверхности (величины уклона и наличия круп-
ных камней/ям). Безопасность прилунения КА
обеспечивается также применением программ-
ного (“жесткого”) управления с фиксированны-
ми значениями прицельной высоты и скорости в
конце маневров СПТ.

Для получения качественной информации
СВБП в ходе сканирования необходимо обеспе-
чить постоянную вертикальную ориентацию КА с
точностью 3°, свободное падение (могут вклю-
чаться только двигатели стабилизации) с началь-
ной скоростью снижения не больше 12 м/с для
первого сканирования и не больше 2 м/с для вто-
рого сканирования (горизонтальная скорость
должна быть меньше 2 м/с.

В алгоритме управления движением КА на
участке ПТ используется решение рассмотренной
ранее модельной задачи. Как отмечалось, на этом
участке выполняются три маневра типа СПТ. Пер-

±

±

0 0 0910 кг, 2312 м, 20 м/с;
852 кг.Т

m h V
m

= = = −
=

вый и второй маневры (СПТ-1 и СПТ-2) создают
условия для сканирования поверхности Луны по-
средством СВБП с целью уточнения места без-
опасной посадки КА. Третий маневр (СПТ-3)
обеспечивает условия “мягкого” прилунения.

После СПТ-1 и СПТ-2 в необходимых случаях
КА выполняет маневры для коррекции места без-
опасного прилунения (маневры уклонения). Ал-
горитм маневра уклонения описан ниже.

В результате маневра СПТ-1 КА выходит на
высоту порядка 1300 м со скоростью снижения
около –12 м/с и начинает свободное падение в те-
чение 6 с, а СВБП сканирует поверхность Луны
для выбора площадки размером 20 × 20 м с укло-
ном меньше 15°. Обработка результатов сканиро-
вания занимает 9 с.

Если по результатам сканирования найдется
площадка, которая имеет уклон не более 15° с
центром на расстоянии до 3-х метров от подспут-
никовой точки КА, то первый маневр уклонения
не выполняется. При обнаружении подходящей
площадки на расстоянии от 3-х до 100 м от под-
спутниковой точки выполняется первый маневр
уклонения для совмещения подспутниковой точ-
ки с центром выбранной площадки. Если будет
обнаружено несколько таких площадок, то в ка-
честве цели выбирается ближайшая. В случае от-
сутствия площадки с уклоном меньше 15° выби-
рается площадка с минимальным уклоном. Мак-
симальное время первого маневра уклонения
равно 37 с (на максимальную дальность 100 м).
Минимальное время маневра уклонения для
условной нулевой дальности принято равным 15 с
(при дальности до 3-х метров маневр уклонения
не выполняется). Для промежуточных дально-
стей от 3-х до 100 м время маневра определяется
как квадратичная функция от дальности (с вер-
шиной параболы на дальности 100 м).

Маневр СПТ-2 необходим для обеспечения
условий второго сканирования поверхности Лу-
ны посредством СВБП с высоты меньше 300 м,
когда можно различить камни/ямы высотой/глу-
биной до 0.3 м. Время сканирования 6 с, время
обработки кадра 15 c. По результатам второго ска-
нирования выбирается площадка размером 20 ×
× 20 м, центр которой находится на расстоянии
до 20 м от текущей подспутниковой точки. Логи-
ка выбора площадки прилунения и второй ма-
невр уклонения аналогичны первому. Заданная
точность приведения КА к центру выбранной
площадки при первом и втором маневрах уклоне-
ния составляет 3 м. Эта величина ограничивает
минимальные дальности при выполнении обоих
маневров (зона нечувствительности).

Перед заключительным этапом спуска выпол-
няется маневр СПТ-3. КА выводится на высоту
порядка 30 м со скоростью снижения –2.3 м/с.
С этой высоты поддерживается постоянная ско-
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рость снижения КА и обеспечивается “мягкое”
прилунение.

Номинальная фазовая траектория положена в
основу программы спуска. “Жесткость” траекто-
рии обеспечивается фиксацией высот hТ и скоро-
стей снижения VТ в конечных точках маневров
СПТ-1, СПТ-2 и СПТ-3:

(9)

По существу (9) задают терминальные условия
для выхода на высоты сканирования посредством
СВБП и для выполнения безопасного прилунения.

Вычисленное по формуле (7) время включения
тормозной двигательной установки tвкл (время t
отсчитывается от начала участка свободного па-
дения) используется алгоритмом управления для
формирования команды на включение двигателей
торможения. Для СПТ-1 это КТД, для СПТ-2, 3 это
ДМП. При этом для СПТ-1 учитывается запазды-
вание выхода тяги КТД на номинальную величи-
ну 440 кгс (2.4 с). Программная скорость спуска
по параболе торможения формируется в зависи-
мости от текущей навигационной высоты по ко-
нечным параметрам движения hТ и VТ:

(10)

Здесь h – текущая навигационная высота, W1 –
избыточное ускорение КА при первом торможе-
нии, уточняемое с помощью алгоритма адапта-
ции, который описан в следующем разделе. Ве-
личина W1 уточняется на каждом такте управле-
ния (1 с).

При маневрах СПТ-1 и СПТ-2 точность отсле-
живания программной скорости (10) в процессе
торможения составляет ±1 м/с. Регулируется ско-
рость снижения путем изменения тяги тормозно-
го двигателя. Программы спуска для маневров
СПТ-2 и СПТ-3 формируются аналогично СПТ-1.
На последнем участке спуска с постоянной ско-
ростью (–2.3 м/с) требуемая точность выдержи-
вания заданной скорости составляет ±0.3 м/с.

АЛГОРИТМ АДАПТАЦИИ
Средняя тяга КТД равна 440 кгс при допуске

±20 кгс, а допуск на массу составляет ±20 кг. Из
статистических испытаний получена средняя
масса КА в конце участка ОТ: ~910 кг. Отсюда
можно оценить пределы возможного изменения
избыточного ускорения W (разность между кажу-
щимся ускорением и гравитационным ускорением
Луны) в конце участка ОТ. Максимальное избыточ-
ное ускорение имеет место при максимальной тяге

1 1

2 2

3 3

1350 м, 12 м/с;
310 м, 2 м/с;
35 м, 2.3 м/с.

Т Т

Т Т

Т Т

h V
h V
h V

= = −
= = −
= = −

( )2
прог 1( )= 2 .T TV h V h h W− + −

и минимальной массе, а минимальное – при мини-
мальной тяге и максимальной массе. От среднего
избыточного ускорения различие может достигать
±10%. Поэтому величину W в формуле (7) для рас-
чета маневров СПТ необходимо уточнять.

Алгоритм адаптации использует измерения
кажущегося ускорения КА в конце ОТ. Величина
суммарной тяги двигательной установки PΣ0 и
масса КА m0 в конце ОТ точно не известны, но их
отношение, т.е. фактическое кажущееся ускоре-
ние в конце ОТ

по измерениям БИБ известно достаточно точно.
На участке ОТ для торможения используются
КТД и ДМП. В конце ОТ известен угол отклоне-
ния привода регулятора тяги КТД и соответству-
ющая ему величина тяги (по тарировочной дрос-
сельной характеристике двигателя). Поэтому
можно оценить изменение тяги КТД (ΔРКТД) при
переводе регулятора тяги в положение, соответ-
ствующее средней величине тяги (440 кгс). Для
работающих дополнительно ДМП на участке ОТ
в конце этого участка известен режим их работы
(коэффициент заполнения импульса), что позво-
ляет оценить их среднюю тягу (РДМП) по номи-
нальной характеристике.

Маневр СПТ-1 выполняется посредством
КТД со средней номинальной тягой 440 кгс. При
этом масса КА по сравнению с концом ОТ умень-
шается на величину расхода топлива при работе
двигателей стабилизации Δmтоп, т.е. начальная
масса КА при выполнении маневра СПТ-1 будет
m1=m0 – Δmтоп. Тяга двигательной установки
уменьшится на ΔР = ΔРКТД + ΔРДМП, т.е. тяга бу-
дет Р1 = РΣ0 – ΔР. Здесь ΔРДМП учитывает измене-
ние коэффициента заполнения импульса (обну-
ление) для ДМП при переходе от ОТ к ПТ.

Для расчета адаптированного избыточного
ускорения при выполнении маневра СПТ-1 ис-
пользуется формула

или с точностью до малых первого порядка

Здесь ΔР – номинальное уменьшение суммар-
ной тяги двигательной установки, РΣ0 – номи-
нальная суммарная тяга в конце ОТ, Δmтоп – рас-
ход топлива на стабилизацию КА от конца ОТ до
начала маневра СПТ-1 (по номинальному се-
кундному расходу топлива), m0 – масса КА в кон-
це ОТ (по статистике).

При выполнении маневров СПТ-2 и СПТ-3
посредством ДМП с суммарной тягой 180 кгс рас-
чет избыточного кажущегося ускорения W в фор-

0каж 0 0/ ,W Р mΣ=

2
1 0каж 0 топ 01 / 1 / 1.63 м( )( с) ,/W W Р Р m mΣ= − Δ + Δ −

2
1 0каж 0 топ 01 / / 1.( 63 м/с) .W W Р Р m mΣ= − Δ + Δ −
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муле, аналогичной (1), выполняется по номиналь-
ной средней тяге ДМП с учетом значения коэффи-
циента заполнения импульса. Расход топлива в
промежутке между маневрами, на маневры укло-
нения и в процессе торможения вычисляется по
номинальному секундному расходу двигателей с
учетом времени их работы.

Адаптация к фактическому избыточному уско-
рению повышает точность выполнения маневров
СПТ и способствует безопасному прилунению.

АЛГОРИТМ УПРАВЛЕНИЯ 
ПРИ МАНЕВРАХ УКЛОНЕНИЯ

На участке ПТ управление движением КА осу-
ществляется по двум каналам: вертикальному и
горизонтальному. Вертикальный канал реализует
маневры СПТ посредством включения двигате-
лей торможения (КТД или ДМП) с отслеживани-
ем программной скорости (10) на участках тормо-
жения путем изменения тяги. На маневрах уклоне-
ния также выполняется управление вертикальной
скоростью с целью обеспечения “невзлета” КА (т.е.
сохранения отрицательной вертикальной скоро-
сти) в момент окончания маневра. Горизонтальный
канал реализует маневры уклонения за счет от-
клонения вектора тяги двигателя на некоторый
угол от вертикали. Маневр уклонения выполня-
ется одновременно в продольном (канал тангажа)
и боковом (канал рыскания) направлениях. При
отклонении от вертикали на угол ϕ появляется го-
ризонтальная составляющая тяги в направлении
маневра (Рsinϕ), которая ограничена максималь-
ным допустимым углом ϕ = 20° из условий функ-
ционирования ДИСД. В случае отклонения КА
на максимальный угол избыточное тормозное
ускорение (1), которое действует в вертикальном
канале, уменьшается (на ~37% при использова-
нии ДМП с суммарной тягой 180 кгс).

Маневры уклонения рассматриваются в поса-
дочной инерциальной системе координат (ПСК)
с началом 0 в центре масс Луны. Оси 0хПСК и 0уПСК
лежат в плоскости предпосадочной эллиптиче-
ской орбиты, причем ось 0хПСК направлена про-
тив движения КА, а ось 0уПСК – по радиус-векто-
ру упрежденной точки прицеливания. Ось 0zПСК
дополняет систему координат до правой. Связан-
ная система координат (ССК) с началом С в цен-
тре масс КА после участков ОТ и вертикализации
ориентирована следующим образом: ось Сх сона-
правлена с осью 0уПСК, ось Су сонаправлена с
осью 0хПСК, а ось Сz направлена против оси 0zПСК.

Для выполнения маневра уклонения исполь-
зуется алгоритм пропорционального наведения,
суть которого заключается в следующем. Пусть Х0
и Z0 – начальные координаты КА в ПСК, а Vx0 и
Vz0 – компоненты начальной горизонтальной
скорости. Прицельная точка Ц (цель) в горизон-

тальной плоскости для маневра уклонения имеет
координаты:

Здесь ∆Х, ∆Z – продольная и боковая состав-
ляющие координат центра выбранной площад-
ки относительно начального положения КА,
VzЛ = –1.3 м/с – скорость на широте посадки
вследствие вращения Луны (предпосадочная ор-
бита близка к полярной), tм – прогнозируемое
время маневра. Для текущих координат КА (Х, Z)
и прицельных координат (Хц, Zц) определяются
программные скорости (Vxпр, Vzпр), пропорцио-
нальные их разности:

(11)

Здесь коэффициент k1 = –0.1 с–1,  – время от
начала маневра уклонения.

Программные скорости (11) позволяют вычис-
лить командные углы крена θк и рыскания ψк для
выполнения маневров в продольном и боковом
направлениях:

(12)

где коэффициент k2 = 7 град/(м/с), а Vx, Vz – ком-
поненты текущей скорости.

Командные углы (12) реализуются системой
управления КА в процессе выполнения первого и
второго маневров уклонения. В качестве примера
на рис. 2 показано изменение программной и
фактической скоростей при выполнении первого
маневра уклонения на 100 м в продольном на-
правлении. Небольшое перерегулирование в кон-
це может быть устранено посредством изменения
в конце маневра коэффициента усиления в фор-
муле (12) для θк. Рис. 3 иллюстрирует изменение
командных углов тангажа и рыскания, а рис. 4 –
изменение продольной координаты в процессе
этого маневра.

После первого и второго маневров уклонения
с целью уменьшения промаха, который всегда
имеет место после выполнения маневров, на ак-
тивных участках СПТ-2 и СПТ-3 осуществляется
дополнительное “подтягивание” к точке прице-
ливания (к центру выбранной для прилунения
площадки). “Подтягивание” основано на тех же
соотношениях (11) и (12), что и сами маневры
уклонения.

СТАТИСТИЧЕСКИЕ ИСПЫТАНИЯ 
АЛГОРИТМА

Проверка эффективности терминального ал-
горитма управления посадкой (ТАУП) проводи-
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лась на комплексной модели возмущений, вклю-
чающей следующие составляющие:

1) отклонение массы КА, моментов инерции и
положения центра масс от номинальных величин,

2) отклонение тяг и удельных тяг двигателей от
номинальных величин, а также эксцентриситет и
перекос тяги,

3) ошибки начального вектора состояния,
4) ошибки навигационных измерений.
Принято, что ошибки массы и координаты

центра масс, а также тяги и удельной тяги имеют
равномерное распределение в заданных пределах,
а остальные ошибки имеют нормальное распре-
деление с нулевым математическим ожиданием и
заданным среднеквадратичным отклонением.

Величины обоих маневров уклонения форми-
руются случайным образом по двум координатам
при их равномерном распределении с учетом
ограничений по дальности.

Рассматриваемые варианты совокупных дей-
ствующих возмущений и маневров, формируют-
ся с помощью датчика псевдослучайных чисел
однозначно по номеру варианта. Размерность

псевдослучайного вектора равна числу возмуща-
ющих факторов, отдельные компоненты которо-
го имеют соответствующее распределение. В каж-
дом случае выполняются (или не выполняются)
свои маневры уклонения. Это позволяет при не-
обходимости детально анализировать “плохие”
варианты и соответственно корректировать алго-
ритм управления для их устранения. Итоговая
статистика получена расчетом 500 возмущенных
траекторий отдельно для посадки с использова-
нием СВБП (табл. 2) и без СВБП (табл. 3). В этих
таблицах приняты следующие обозначения для
конечных параметров движения в момент прилу-
нения: tк – время от начала спуска до прилунения,
mк – конечная масса КА, mтоп – расход топлива от
начала спуска до прилунения (отдельно для КТД,
ДМП+ДМТ и суммарный расход), Vr – верти-
кальная скорость, Vгор – горизонтальная ско-
рость,  – угол продольной оси КА с вертикалью,
x, z – промахи в продольном и боковом направле-
ниях относительно выбранной точки прилуне-

ния, , время работы КТД, а также вре-
мена работы включаемых попарно ДМП 1, 2 и

ϕ

2 2r x z= +

Рис. 2. Программная и текущая продольная скорости (продольный маневр уклонения на 100 м).
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ДМП 3, 4. МО означает математическое ожидание,
 – среднее квадратичное отклонение, min – мини-

мальная величина, вар. min показывает номер вари-
анта возмущенной траектории, на которой достига-
ется минимальная величина, max – максимальная
величина, вар. max показывает номер варианта воз-
мущенной траектории, на которой достигается
максимальная величина,

Статистические испытания ТАУП на участке
прецизионного торможения показали его работо-
способность при посадке с СВБП и без СВБП.
При использовании СВБП посадка осуществля-
ется в выбираемом районе Луны, а промах отно-
сительно центра уточненной площадки прилуне-
ния не превышает 2 м, величина скорости прилу-
нения меньше 2.8 м/с, горизонтальная скорость
не превышает 0.1 м/с, угол с вертикалью меньше
1.5°. Расход топлива из баков КТД и баков
ДМП + ДМТ находится в допустимых пределах.
На рис. 5 показаны координаты точек прилуне-
ния при посадке с СВБП. Начало посадочной си-
стемы координат совпадает со скорректирован-
ной точкой посадки (центром выбранной пло-
щадки).

При посадке без СВБП промах относительно
выбранной точки прилунения не превышает 2200 м,

σ

Рис. 3. Командные значения углов тангажа и рыскания (продольный маневр уклонения на 100 м).
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Рис. 4. Изменение продольной координаты (продоль-
ный маневр уклонения на 100 м).
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величина скорости прилунения порядка 2.3 м/с,
горизонтальная скорость не превышает 0.2 м/с,
угол с вертикалью меньше 1°. Все ограничения по
запасу топлива и по допустимому времени работы
двигателей выполняются. На рис. 6 даны коорди-
наты точек прилунения при посадке без СВБП.
Начало посадочной системы координат совпадает
с заданной априори точкой посадки.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Разработана вторая часть комплексного тер-
минального алгоритма управления посадкой –
ТАУП для участка прецизионного торможения.
Первая часть алгоритма для участка основного
торможения изложена в ранних публикациях ав-
торов. КА имеет комбинированную двигатель-
ную установку, включающую основной двигатель

Таблица 2. Результаты статистических испытаний 500 возмущенных траекторий спуска с использованием СВБП

Номинальная начальная высота конца участка ОТ равна 2000 м.

Параметры tк, с mк, кг
mтоп, кг

Vr, м/с Vгор, 
м/с

, 
град

Промах, м Время работы, с

КТД ДМП + 
+ ДМТ x z r КТД ДМП1,2 ДМП3,4

МО 612.7 796.2 593.8 250.13 843.9 –2.3 0.03 0.49 –0.1 –0.1 0.6 432.9 213.6 212.4
СКО 13.0 8.2 9.5 10.65 7.3 0.2 0.02 0.25 0.5 0.5 0.33 8.1 13.4 13.2
min 564.4 775.5 570.5 217.36 812.4 –2.7 0.00 0.01 –1.7 –1.3 0.03 420.8 179.9 179.7
Вар. min 248 252 464 289 423 58 69 237 174 315 275 156 389 289
max 647.2 830.8 612.9 277.35 860.2 –1.9 0.11 1.27 1.4 1.6 1.8 454.6 246.6 245.5
Вар. max 268 248 134 464 213 76 418 218 250 451 174 261 261 261

ϕ
Σ

Рис. 5. Конечные точки прилунения при посадке с СВБП.
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с регулируемой тягой в пределах 10%, четыре до-
полнительных двигателя мягкой посадки, сред-
няя тяга которых “регулируется” посредством
включения-выключения (изменением коэффи-
циента заполнения импульса на интервале 1 c), и

± двигателей стабилизации с малой тягой. Безопас-
ность посадки обеспечивается возможностью
коррекции места прилунения для избегания
участков с большим уклоном и наличием боль-
ших камней/глубоких ям, а также применением

Таблица 3. Результаты статистических испытаний 500 возмущенных траекторий спуска без СВБП

Номинальная начальная высота конца участка ОТ равна 2650 м.

Параметры tк, с mк, кг
mтоп, кг

Vr, 
м/с

Vгор, 
м/с

, 
град

Промах, м Время работы, с

КТД ДМП + 
+ ДМТ x z r КТД ДМП1,2 ДМП3,4

МО 509.7 864.0 611.8 164.3 776.1 –2.3 0.06 0.39 121 –181 565 446.7 132.2 131.0
СКО 12.0 6.3 10.0 8.8 5.4 0.2 0.03 0.18 255 597 385 8.1 12.3 12.2
min 473.0 844.6 584.4 148.3 758.7 –2.7 0.01 0.01 –352 –1993 25 426.3 107.0 106.3
Вар. min 284 283 198 268 315 25 15 242 342 477 301 284 268 268
max 543.9 882.6 631.9 186.8 790.1 –1.8 0.19 0.99 2181 1855 2183 469.3 166.0 163.0
Вар. max 348 284 83 198 267 292 96 446 294 92 294 294 294 294

ϕ
Σ

Рис. 6. Конечные точки прилунения при посадке без СВБП.
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“жесткой” траектории спуска. ТАУП обеспечива-
ет приемлемую точность прилунения, расход топ-
лива в пределах располагаемого запаса и выпол-
нение заданных ограничений на режимы работы
двигателей. ТАУП тестирован статистическими
испытаниями на возмущенных траекториях с ис-
пользованием комплексной модели полного дви-
жения КА (центра масс и относительно центра
масс), с учетом работы автономной навигацион-
ной системы и совокупной модели действующих
возмущений.
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Рассматриваются методика и результаты экспериментального исследования спектральных характе-
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плазменного двигателя (СПД) для мощностей разряда 600, 800 и 1000 Вт, вертикальной и горизон-
тальной поляризаций приема и различных используемых рабочих тел (криптон и ксенон). Прове-
денные исследования позволили выявить ряд особенностей радиоизлучения двигателей с замкну-
тым дрейфом электронов в спектральной области. Так, в частности, установлено, что ДАС имеет ши-
рокополосный спектр, зафиксированный в полосе частот от 1 до 4 ГГц. На исследуемых режимах
доминирует вертикальная поляризация, при этом уровень радиоизлучения ДАС на криптоне на 5–10 дБ
выше, чем на ксеноне. В свою очередь СПД имеет широкополосный спектр, зафиксированный в полосе
частот от 1 до 3 ГГц. На исследованных режимах незначительно доминирует горизонтальная поляриза-
ция. Максимальное превышение уровня излучения при работе на криптоне по сравнению с ксено-
ном для СПД составляет порядка 10 дБ в диапазоне частот от 1 до 2 ГГц для горизонтальной поляри-
зации. Полученные результаты позволяют решать задачи количественной оценки влияния излучения
двигателей с замкнутым дрейфом электронов на помехоустойчивость систем космической связи.

DOI: 10.31857/S0023420622050065

ВВЕДЕНИЕ
В космической отрасли в настоящее время на-

блюдается бурное развитие направления малых
космических аппаратов (МКА) и многоспутни-
ковых группировок на их основе. Так появляются
новые виды космических услуг, как, например,
широкополосный доступ в Интернет и предо-
ставление услуг связи 4G/5G. Одновременно с
этим повышаются требования к новым разработ-
кам МКА с целью обеспечения их коммерческого
успеха. Одну из проблем по обеспечению срока
активного существования (САС) МКА можно ре-
шить за счет использования электроракетных
двигательных установок (ЭРДУ) в их составе [1].
В настоящее время наибольший опыт разработки
накоплен в части электрических двигателей с за-
мкнутым дрейфом электронов, подразделяющих-
ся на стационарные плазменные двигатели и дви-
гатели с анодным слоем [2]. Традиционным рабо-
чим телом для этих двигателей является ксенон

особой чистоты, высокая стоимость которого и
ограниченное годовое производство может стать
серьезным препятствием на пути их внедрения на
МКА. Данное обстоятельство побуждает произ-
водителей ЭРД по всему миру активировать по-
иски подходящей замены ксенону, и одним из ос-
новных вариантов для этого является криптон –
более легкий инертный газ, который по основ-
ным своим характеристикам близок к ксенону.
То, что данное направление востребовано, под-
тверждается фактом использования американской
компанией SpaceX стационарных плазменных
двигателей на криптоне при реализации програм-
мы многоспутниковой группировки Starlink [3].

Следует учитывать, что простая замена ксенона
на криптон для существующих двигателей с за-
мкнутым дрейфом электронов приводит к значи-
тельному ухудшению их характеристик [4, 5], что
требует дополнительной оптимизации двигателей,
основным рабочим телом которых будет криптон.

УДК 629.7.036

EDN: PHMXJL
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При интеграции двигателей с замкнутым
дрейфом электронов с МКА необходимо знать
их уровни собственного электромагнитного из-
лучения, возникающего из-за различных не-
устойчивостей и собственных плазменных коле-
баний [6]. Данное излучение может нарушать
работу бортовой аппаратуры космического ап-
парата. Для оценки уровня излучения электри-
ческих ракетных двигателей в наземных услови-
ях проводятся соответствующие исследования в
интересах задач электромагнитной совместимо-
сти (ЭМС) [7–10].

В данной работе представлены результаты ис-
следования собственного излучения ДАС и СПД
в радиодиапазоне при работе на ксеноне и крип-
тоне.

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ БАЗА
Исследовательские испытания по определе-

нию собственного электромагнитного излуче-
ния СПД и ДАС проводились на комбинирован-
ном электровакуумном стенде Московского
авиационного института [10], который имел две

раздельные зоны: вакуумную и измерительную
(рис. 1). Вакуумная зона представляла собой го-
ризонтально расположенную цилиндрическую
вакуумную камеру (ВК) (4) объемом около 18 м3,
диаметром 2 м и длиной 5.5 м. Высоковакуумная
откачка камеры осуществлялась криогенными на-
сосами (5) с суммарной производительностью бо-
лее 100000 л/с. Остаточное давление перед запус-
ком двигателя было не выше 2 ⋅ 10–6 Торр. При ра-
боте двигателя (3) давление в ВК обеспечивалось в
диапазоне (2–4) ⋅ 10–5 Торр.

Измерительная часть представляет собой мо-
бильную безэховую экранированную камеру
(БЭК) (1) с интегрированной в нее “радиопро-
зрачной” ВК из стеклопластика (2).

БЭК смонтирована на платформе (6), которая
может перемещаться относительно неподвижной
вакуумной камеры по рельсовому пути (7). В ра-
бочем положении “радиопрозрачная” вакуумная
камера стыкуется с основной, образуя общий ва-
куумный объем. Внутреннее пространство БЭК
облицовано абсорберами пирамидальной формы,
выполненными из радиопоглощающего материа-

Рис. 1. Размещение БЭК на стенде: 1 – БЭК; 2 – радиопрозрачный цилиндр; 3 – ЭРД; 4 – основная вакуумная ка-
мера; 5 – система откачки; 6 – подвижная платформа; 7 – рельсовый путь; 8 – дверь; 9 – радиопоглощающее по-
крытие; 10 – диэлектрический помост; 11 – сетевой удлинитель; 12 – проходной сетевой фильтр; 13 – панель с про-
ходными разъемами; 14 – реверсивный вентилятор; 15 – пульт управления вентилятором; 16 – дополнительное ок-
но вентиляции; 17 – измерительные антенны; 18 – стойка с измерительным оборудованием.
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ла. Диапазон эффективной работы абсорберов
составляет от 0.3 до 18 ГГц и выше при коэффи-
циенте безэховости не хуже -20 дБ. Измеритель-
ные антенны (17) размещаются на диэлектриче-
ском помосте (10), смонтированном внутри БЭК.
Через панель с проходными разъемами они со-
единены с измерительной аппаратурой (18), рас-
положенной снаружи БЭК.

Использовалась измерительная рупорная ан-
тенна с рабочим диапазоном частот от 0.9 до 12.4
ГГц и линейной поляризацией. Конструкция ру-
пора в данном диапазоне частот обеспечивала ма-
лый коэффициент стоячей волны по напряже-
нию (КСВН) и монотонную частотную зависи-
мость коэффициента усиления. При проведении
экспериментов было выбрано угловое положение
антенны относительно геометрической оси дви-
гателя: (90 ± 5)°. Угол отсчитывался от направле-

ния плазменной струи двигателя. Элементы
крепления антенны позволяли менять ее поляри-
зацию на 90°. Антенна подключалась ко входу
спектроанализатора.

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ МОДЕЛИ
Для эксперимента использовались две модели

двигателей ДАС и СПД при работе на одинако-
вых мощностях разряда (600, 800 и 1000 Вт) и на-
пряжении разряда 300 В для двух рабочих тел
(криптон и ксенон).

В качестве ДАС использовалась эксперимен-
тальная модель, созданная в НОЦ “Ионно-плаз-
менные технологии” МГТУ им. Н.Э. Баумана [11].
Двигатель построен по схеме одноступенчатого
ускорителя с азимутальным дрейфом электронов
и электропроводящими стенками ускорительно-
го канала. Особенностью конструкции двигателя
является применение магнитного шунта для про-
филирования распределения магнитного поля в
ускорительном канале. Данное решение позволи-
ло вынести максимум магнитного поля за срез
двигателя, сократить глубину ускорительного ка-
нала и, следовательно, обеспечить высокий ре-
сурс работы устройства. В качестве шунта в дан-
ном двигателе используется рабочая камера ано-
да-газораспределителя.

Конструктивно двигатель (рис. 2) состоит из
анодного блока и магнитной системы, одновре-
менно выполняющей роль несущего корпуса.
Двигатель оснащен одной центральной и четырь-
мя периферийными электромагнитными катуш-
ками. Средний диаметр ускорительного канала
двигателя составляет 38 мм, ширина и глубина
ускорительного канала – 13.5 и 6 мм соответ-
ственно. Геометрия ускорительного канала была
предварительно оптимизирована для работы на
криптоне. Полюса были прикрыты тонкими экра-
нами из нержавеющей стали. Общий вид пред-
ставлен на рис. 3.

В качестве СПД использовалась созданная в
НИИ ПМЭ МАИ экспериментальная модель с
внешним диаметром ускорительного канала
70 мм, имеющая следующие особенности кон-
струкции:

– Вынесение слоя ионизации и ускорения в
расширенную часть ускорительного канала, за
плоскость полюсов магнитной системы.

– Расширение выходной части ускорительно-
го канала для снижения потерь ускоряющихся
ионов и энергии на стенках разрядной камеры.

Классическая схема СПД (рис. 4) содержит
анодный блок, состоящий из керамической
разрядной камеры 3, анода, с газораспределите-
лем 1 и магнитопровода, состоящего из фланца 7,
внутреннего и внешнего полюсов (4, 6) и внут-
ренней и внешней катушек 5. Средний диаметр

Рис. 2. Схема двигателя с анодным слоем.
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Рис. 3. Фотография ДАС (МГТУ им. Н.Э. Баумана).
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ускорительного канала составлял 70 мм. Геомет-
рия ускорительного канала и топология магнит-
ного поля на выходном срезе оптимизированы
для работы на режимах с большей плотностью
расхода, что необходимо при использовании
криптона [5]. Общий вид представлен на рис. 5.

Для проведения испытаний оба двигателя бы-
ли укомплектованы катодами–нейтрализатора-
ми производства ОКБ “Факел”. 

Исследуемые режимы работы ДАС и СПД
приведены в табл. 1 и 2.

РЕЗУЛЬТАТЫ

Обработка экспериментальных данных осу-
ществлялась путем пересчета показаний спектро-
анализатора в значение напряженности электри-
ческого поля в апертуре измерительной антенны.
Результаты расчетов приведены в виде графиков
спектральных характеристик (рис. 6–11), где по го-
ризонтальной оси отложена частота от 1000 до
12000 МГц. По вертикальной оси – рассчитанное
значение напряженности электрического поля в
размерности: дБмкВ/м/МГц.

На всех графиках присутствует фоновый уро-
вень излучения, соответствующий выключенно-
му двигателю. При исследовании фонового излу-
чения обнаружено около 4 групп дискретных ча-
стот, на которых зафиксированы доминирующие
узкополосные внешние помехи. Их источником
являются базовые станции сотовых операторов:
GSM-900 (925–960) МГц; GSM-1800 (1805–1880)
МГц; UMTS (3G): (2110–2170) МГц; LTE (4G):
(2600–2700) МГц. Указанные помехи попадают в
вакуумную камеру по каналам откачных систем и
без внедрения в их тракты специальных загради-
тельных систем борьба с их проникновением за-
труднительна. Поэтому измерения на этих часто-
тах были исключены, что проявляется в виде на-
личия пропусков на графиках.

Характеристики излучения ДАС для 3-х режи-
мов, двух рабочих тел и двух поляризаций пред-
ставлены на рис. 6–7.

Анализ экспериментальных результатов поме-
хоэмиссии ДАС в диапазоне частот 1000–
2000 МГц для режимов разряда 600, 800 и 1000 Вт
показал, что ДАС имеет широкополосный спектр
излучения, зафиксированный в полосе частот от
1 до 4 ГГц для двух рабочих тел. При работе на
ксеноне изменение мощности разряда ДАС в
пределах 600–1000 Вт не приводит к существен-

Рис. 4. Схема стационарного плазменного двигателя.
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Рис. 5. Фотография экспериментального образца ста-
ционарного плазменного двигателя СПД-70.

Таблица 1. Параметры работы ДАС на ксеноне и криптоне

Рабочее тело Анодный расход, 
мг/c

Напряжение 
разряда, В Ток разряда, A Мощность 

разряда, Вт

Динамическое 
давление, 

×10–5 Торр

Xe 2.0 300 2.05 600 3.0
Xe 2.5 300 2.66 800 3.7
Xe 3.1 300 3.33 1000 4.4
Kr 1.47 300 1.99 600 2.0
Kr 1.92 300 2.66 800 2.4
Kr 2.33 300 3.33 1000 2.9
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Рис. 6. Спектр излучения ДАС при работе на ксеноне: а) Вертикальная поляризация, б) Горизонтальная поляризация.
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Таблица 2. Параметры работы СПД-70 на ксеноне и криптоне

Рабочее тело Анодный расход, 
мг/c

Напряжение 
разряда, В Ток разряда, A Мощность 

разряда, Вт

Динамическое 
давление, 

×10–5 Торр

Xe 2.09 300 1.81 600 2.9
Xe 2.72 300 2.66 800 3.9
Xe 3.37 300 3.3 1000 4.6
Xe 4.25 300 4.52 1350
Kr 1,95 300 1.99 600
Kr 2,35 300 2.66 800 4.4
Kr 2,89 300 3.33 1000 1.9
Kr 4.16 300 4.47 1350 3.9

Рис. 7. Спектр излучения ДАС при работе на криптоне: а) Вертикальная поляризация, б) Горизонтальная поляризация.
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Рис. 8. Спектр излучения СПД-70 при работе на ксеноне: а) Вертикальная поляризация, б) Горизонтальная поляризация.
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Рис. 9. Спектр излучения СПД-70 при работе на криптоне: а) Вертикальная поляризация, б) Горизонтальная поляри-
зация.
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Рис. 10. Сравнение спектров излучения СПД-70 и ДАС при работе на ксеноне. 1000 Вт: а) Вертикальная поляризация,
б) Горизонтальная поляризация.
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ПЛОХИХ и др.

ному увеличению уровня излучения в диапазоне
частот 1–3 ГГц. При этом уровень излучения с го-
ризонтальной поляризацией на 2–5 дБ меньше,
чем с вертикальной.

При переходе на криптон изменение мощно-
сти ДАС в пределах 600–1000 Вт приводит к более
существенному изменению уровня излучения в
диапазоне частот 1–3 ГГц: до 7 дБ для горизон-
тальной поляризации и до 10 дБ для вертикаль-
ной. При этом уровень излучения с горизонталь-
ной поляризацией также оказывается на 2–3 дБ
ниже, чем с вертикальной.

Характеристики излучения СПД для 4-х режи-
мов, двух рабочих тел и двух поляризаций пред-
ставлены на рис. 8–9.

Анализ экспериментальных результатов оцен-
ки помехоэмиссии СПД-70 в диапазоне частот
1000–12000 МГц показал, что двигатель имеет
широкополосный спектр, зафиксированный в
полосе частот от 1 до 3 ГГц. При работе на ксено-
не уровень излучения слабо зависит от режима с
тенденцией уменьшения с ростом мощности раз-
ряда. Однако для горизонтальной поляризации
на режиме максимальной мощности (1350 Вт)
фиксируется дополнительное превышение фона
на частотах 6–11 ГГц. При переходе на криптон
уровень излучения резко возрастает с тенденцией
монотонного уменьшения с ростом мощности
разряда. На режиме 600 Вт зафиксировано воз-
никновение дополнительных всплесков излуче-
ния в диапазоне 2–7 ГГц и в окрестности частоты
10 ГГц. На основных режимах незначительно до-
минирует горизонтальная поляризация. Макси-
мальное превышение уровня излучения при ра-
боте на криптоне по сравнению с ксеноном для
СПД составляет порядка 10 дБ в диапазоне частот
от 1 до 2 ГГц для горизонтальной поляризации.

С целью сравнительной оценки уровней излу-
чения ДАС и СПД на рис. 10–11 приведены спек-
тры излучения этих двигателей для одного режи-
ма 1000 Вт и двух рабочих тел и двух поляризаций.

Сравнительный анализ показывает, что при
работе на ксеноне и мощности разряда 1000 Вт
излучение ДАС превышает излучение СПД-70 на
5–7 дБ для вертикальной поляризации и 2–5 дБ
для горизонтальной поляризации в диапазоне ча-
стот 1–2 ГГц.

Переход на криптон сохраняет превышение из-
лучения ДАС на 5–7 дБ в диапазоне частот 1–2 ГГц
для вертикальной поляризации, но дополнитель-
но возникает превышение 5–8 дБ в диапазоне ча-
стот 2–3 ГГц. Для горизонтальной поляризации
максимальное превышение порядка 5 дБ смеща-
ется в частотный диапазон 1–1.5 ГГц.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
По итогам измерений собственного излучения

двигателей с замкнутым дрейфом электронов в
диапазоне мощностей разряда 600–1000 Вт мож-
но сделать следующие выводы:

1. ДАС имеет широкополосный спектр излуче-
ния, зафиксированный в полосе частот от 1 до
4 ГГц для двух рабочих тел. Спектры излучения,
полученные при работе на ксеноне и криптоне,
качественно совпадают, имея больший уровень
для криптона. На исследованных режимах для
двух рабочих тел доминирует вертикальная по-
ляризация. Максимальное превышение уровня
излучения при работе на криптоне по сравне-
нию с ксеноном составляет порядка 10 дБ в диа-
пазоне частот от 1 до 2 ГГц для вертикальной по-
ляризации.

2. СПД 70 имеет широкополосный спектр, за-
фиксированный в полосе частот от 1 до 3 ГГц.

Рис. 11. Сравнение спектров излучения СПД-70 и ДАС при работе на криптоне. 1000 Вт: а) Вертикальная поляризация,
б) Горизонтальная поляризация.
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При работе на ксеноне уровень излучения слабо
зависит от режима, с тенденцией уменьшения с
ростом мощности разряда. При переходе на
криптон уровень излучения резко возрастает с
тенденцией монотонного уменьшения с ростом
мощности разряда. При этом, на режиме 600 Вт
зафиксировано возникновение дополнительных
всплесков излучения в диапазоне 2–7 ГГц и в
окрестности частоты 10 ГГц. На исследованных
режимах для двух рабочих тел незначительно до-
минирует горизонтальная поляризация.

3. Сравнительный анализ уровней излучения
ДАС и СПД показывает, что при мощности раз-
ряда 1000 Вт ДАС имеет более высокий уровень
излучения, превышающий уровень излучения
СПД-70 на 5–7 дБ для вертикальной и на 2–5 дБ
для горизонтальной поляризаций в диапазоне ча-
стот 1–2 ГГц, как при работе на ксеноне, так и на
криптоне. При переходе на криптон дополни-
тельно возникает превышение 5–8 дБ в диапазо-
не частот 2–3 ГГц. Для горизонтальной поляри-
зации максимальное превышение порядка 5 дБ
смещается в частотный диапазон 1–1.5 ГГц.

Исследование спектральных характеристик
собственного излучения электрических ракетных
двигателей с замкнутым дрейфом электронов в
радиодиапазоне для различных рабочих тел были
проведены коллективами Научно-исследователь-
ского института прикладной механики и элек-
тродинамики Московского авиационного ин-
ститута и МГТУ им. Баумана при финансовой
поддержке Министерства науки и высшего об-
разования РФ в рамках Федеральной целевой
программы “Исследования и разработки по
приоритетным направлениям развития научно-
технологического комплекса России на 2014–
2020 годы”, соглашение № 075-15-2019-1686 от
26.11.2019 г. (УИП RFMEFI60419X0212).
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Рассматривается ИСЗ с электродинамической системой стабилизации. Для решения задачи о трех-
осной стабилизации ИСЗ в произвольном положении в орбитальной системе координат ставится
вопрос о возможности создания системы электродинамического управления угловым движением
ИСЗ по типу PID-регулятора, отличающегося от классического PID-регулятора тем, что восстанав-
ливающая компонента управляющего момента содержит распределенное запаздывание. Доказана
теорема об асимптотической устойчивости стабилизируемого положения равновесия ИСЗ, под-
тверждающая возможность создания указанной системы электродинамического управления. Эф-
фективность предложенной системы управления и целесообразность ее применения для сглажива-
ния переходных процессов подтверждается численным моделированием.

DOI: 10.31857/S002342062204001X

1. ВВЕДЕНИЕ
Электродинамическое взаимодействие искус-

ственного спутника Земли (ИСЗ) с магнитным
полем Земли оказывает существенное влияние на
динамику вращательного движения спутника от-
носительно его центра масс и может использо-
ваться при построении систем управления ориен-
тацией ИСЗ. Основанные на указанном взаимо-
действии магнитные системы управления (МСУ),
их преимущества, особенности, недостатки, а
также различные варианты применения, описа-
ны, например, в работах [1–8]. Метод стабилиза-
ции ИСЗ, основанный на использовании момен-
та лоренцевых сил (ЛСУ), предложенный в рабо-
те [9], получил развитие в работах [10–13], а также
в недавних работах авторов данной статьи. Инте-
рес к этому способу управления основан, в част-
ности, на том, что создание управляющего лорен-
цева момента, значительно превышающего по ве-
личине гравитационный и другие возмущающие
моменты, не вызывает технических трудностей [9].

Электродинамический метод стабилизации
ИСЗ [14] использует одновременно момент маг-
нитного взаимодействия и лоренцев момент и
благодаря этому снимает проблему недостатка
управления, свойственную как МСУ, так и ЛСУ
по-отдельности. В работе [14] сформулирован ме-
ханизм синтеза восстанавливающих и демпфиру-

ющих компонент управляющих моментов. В даль-
нейшем электродинамическая система управления
угловым движением ИСЗ получила развитие в
[15–18], а также в работах авторов данной статьи,
направленных на решение ряда задач стабилиза-
ции различных режимов вращательного движе-
ния ИСЗ относительно центра масс.

В вышеупомянутых работах [14–17] построе-
ние электродинамической системы управления,
адаптированной для решения той или иной зада-
чи управления, опирается на использование вос-
станавливающих моментов, пропорциональных
первым степеням норм разностей между про-
граммными и текущими значениями векторов, свя-
занных с ИСЗ, а также – на использование демпфи-
рующих моментов, пропорциональных первой сте-
пени относительной угловой скорости ИСЗ в
базовой системе координат. Условия асимптотиче-
ской устойчивости программного режима движе-
ния выводятся на базе прямого метода Ляпунова.

Однако, в некоторых задачах динамики вра-
щательного движения ИСЗ принципиально важ-
ным является не только выполнение условий
асимптотической устойчивости программного
режима движения, но и определенная гладкость
переходных процессов. Например, при стабили-
зации больших космических конструкций или
ИСЗ с высокоточными чувствительными прибо-
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рами, для которых вибрации, вызванные работой
системы управления, являются нежелательными.
Известный в задачах управления способ сглажи-
вания переходных процессов, основанный на
увеличении демпфирующих компонент управля-
ющих моментов, может оказаться сложным для
реализации в условиях космического простран-
ства. По этой причине в задачах динамики ИСЗ
часто используется другой, более подходящий
способ сглаживания, основанный на использова-
нии PID-регуляторов [19, 20]. Недостаток этого
способа становится заметным в процессе управ-
ления по мере приближения к программному ре-
жиму движения и является следствием того, что
интегральная компонента в управляющем мо-
менте продолжает учитывать предысторию пове-
дения системы управления в то время, когда эта
предыстория уже не играет роли. В результате в
системе управления появляется постоянно дей-
ствующее возмущение, препятствующее точной
стабилизации или точному наведению ИСЗ.

Для преодоления этого недостатка предлагает-
ся использовать управление с распределенным
запаздыванием. Сравнение такой модификации
PID-регулятора со стандартным PID-регулято-
ром, а также с PD-регулятором, дано в работе [21]
для линейного дифференциального уравнения с
постоянными коэффициентами. В ней же отме-
чаются значительные трудности аналитического
анализа и обоснования эффективности данного
метода управления.

Тем не менее, в работе [22] разработан анали-
тический подход к анализу устойчивости в задаче
об управлении вращательным движением твердо-
го тела с использованием PID-регулятора с рас-
пределенным запаздыванием. Исследование ос-
новано на развитии прямого метода Ляпунова и
метода декомпозиции на дифференциальные си-
стемы с распределенным запаздыванием. В ре-
зультате получены сформулированные в кон-
структивном виде и представленные в простой
форме достаточные условия асимптотической
устойчивости равновесного положения твердого
тела. Компьютерное моделирование подтвердило
не только ожидаемый эффект сглаживания пере-
ходных процессов, но и существенное сокраще-
ние времени сходимости.

В данной работе рассматривается задача трех-
осной электродинамической стабилизации в ор-
битальной системе координат для ИСЗ, движу-
щегося по круговой экваториальной орбите. Ра-
нее такая задача рассматривалась в [16] для случая
стабилизации ИСЗ в прямом положении равно-
весия. Цель данной работы заключается в разви-
тии исследования, выполненного в [16], путем ре-
шения более общей задачи о стабилизации ИСЗ в
произвольном положении в орбитальной системе
координат, причем на базе нового подхода, учи-

тывающего преимущества управления с распре-
деленным запаздыванием, выявленные в [22].
Возникает вопрос о возможности создания элек-
тродинамической системы управления по типу
PID-регулятора, в котором восстанавливающие
компоненты лоренцева момента и момента маг-
нитного взаимодействия содержат распределен-
ное запаздывание. В данной работе дается поло-
жительный ответ на этот вопрос. Анализируется
эффективность предложенного управления. В от-
личие от вышеупомянутой работы [22], опираю-
щейся в аналитическом исследовании на метод
декомпозиции, в данной статье используется
оригинальная конструкция функционала Ляпу-
нова–Красовского при исследовании устойчиво-
сти программного режима движения ИСЗ.

2. ЭЛЕКТРОДИНАМИЧЕСКОЕ 
УПРАВЛЕНИЕ

Рассматривается ИСЗ, центp масс котоpого
движется по круговой экваториальной орбите ра-
диуса  Пpедполагается, что ИСЗ снабжен
управляемым электростатическим зарядом

 распределенным по некоторому объ-
ему  с плотностью  и управляемым собствен-
ным магнитным моментом  В качестве базовой
системы координат, в которой решается задача
стабилизации ИСЗ, используется орбитальная
система координат  с началом в центре масс
ИСЗ, ось  которой направлена по касатель-
ной к орбите в сторону движения, ось  – по
нормали к плоскости орбиты, ось  – вдоль
радиуса-вектора  центра масс ИСЗ
относительно центра Земли  Исследование
проводится с учетом вращения орбитальной си-
стемы координат относительно инерциальной
системы с угловой скоростью  С ИСЗ жестко
связана система его главных центральных осей
инерции  (орты ). Все системы коорди-
нат, используемые в данной статье, являются
правыми декартовыми прямоугольными. Ориен-
тация осей  относительно осей  опреде-
ляется матрицей  направляющих косинусов 

  Орты  в орбитальной си-
стеме координат определяются равенствами

Те же орты в системе координат  обозначим
через 
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В программной ориентации ИСЗ матрица 
принимает значение  с элементами   

 Следовательно, в программной ориен-
тации ИСЗ орты  принимают значения 

 определяемые следующим образом:

Пусть  – угловая скорость
ИСЗ относительно орбитальной системы коор-
динат. Вращательное движение ИСЗ, в котором

(1)

будем называть программным режимом враща-
тельного движения ИСЗ относительно его центра
масс. В терминах введенных выше ортов про-
граммный режим (1) определяется равенствами

(2)

Поскольку ИСЗ движется со скоростью  от-
носительно геомагнитного поля с магнитной ин-
дукцией  (векторы  и  считаются заданными
в орбитальной системе координат), то он подвер-
гается воздействию лоренцева момента  и мо-
мента магнитного взаимодействия  соответ-
ственно имеющих вид

где   –
pадиус-вектоp центра заряда ИСЗ относительно
его центра масс,  Значение  в
этих формулах совпадает со значением  в центре
масс ИСЗ. Векторы  и  считаются заданными в
системе координат 

В программном режиме вращательного движе-
ния векторы  и  соответственно принимают
значения  и 

Синтез электродинамического управления
предполагает, что для реализации программного
режима вращательного движения (1) должны
быть подобраны такие законы изменения пара-
метров  и  которые обеспечивают создание вос-
станавливающих, демпфирующих, а также, в общем
случае, компенсирующих компонент управляющих
моментов в окрестности данного программного
движения.

Следуя [14], построим каждый из электроди-
намических параметров в виде суммы восстанав-
ливающих, демпфирующих и компенсирующих
компонент:

(3)
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Здесь  и  обеспечивают со-
здание восстанавливающих компонент управля-
ющих моментов  и   и

 – создание демпфирующих
компонент управляющих моментов  и  а

 и  – создание компенсирующих компонент
 и  тех же управляющих моментов. Не-

обходимость компенсирующих компонент в
управляющих моментах возникает в тех случаях,
когда программный режим движения не является
решением системы дифференциальных уравне-
ний движения в силу тех или иных возмущающих
моментов. Компенсирующие компоненты стро-
ятся в зависимости от конкретных возмущающих
моментов и будут рассмотрены в следующем раз-
деле при построении математической модели за-
дачи. Кроме того, добавим интегральные члены,
построенные на основе восстанавливающих ком-
понент. Тогда управляющие моменты примут вид

(4)

(5)

где параметры управления  могут
быть скалярными функциями времени,  и  –
постоянные параметры, причем  

3. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ

На данном этапе исследования, когда основ-
ное внимание направлено не столько на всесто-
роннюю точность учета факторов, воздействую-
щих на ИСЗ, сколько на анализ влияния распреде-
ленного запаздывания на процесс управляемого
вращательного движения ИСЗ, в качестве модели
геомагнитного поля возьмем простую модель “пря-
мой магнитный диполь”. В этом случае магнит-
ная индукция  постоянна во всех точках эквато-
риальной орбиты и определяется по формуле

 где  – радиус Земли,

 – первый гауссов коэффициент. Для круговой
экваториальной орбиты  где  –
угловая скорость суточного вращения Земли. По-
этому
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Подставляя эти выражения в (4) и (5), получим

(6)

(7)

где

а     – положительные постоянные.
Вращательное движение ИСЗ описывается ди-

намическими уравнениями Эйлера

(8)

где  – тензор инерции ИСЗ в си-
стеме координат   =  –

угловая скорость ИСЗ,  – гра-
витационный момент [23], являющийся одним из
наиболее значимых возмущающих моментов, осо-
бенно для ИСЗ с типичной конфигурацией и нахо-
дящихся на орбитах средних высот. Заметим, что

Поскольку программный режим движения
ИСЗ не является в общем случае прямым положе-
нием равновесия ИСЗ в орбитальной системе ко-
ординат, то гравитационный момент не обращается
в ноль в программном режиме движения ИСЗ. Так-
же не обращается в ноль и выражение  в
левой части уравнений (8).

Для компенсации этих слагаемых, представ-
ленных в виде возмущающего момента

будем использовать подход, развитый в [24] и ос-
нованный на создании компенсирующих компо-
нент электродинамических параметров в следую-
щем виде:
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Здесь  – известная матрица:

После подстановки  и  в управляющие момен-
ты, получаем   Не-
посредственной проверкой легко убедиться в
том, что 

Поэтому, подставляя (6) и (7) в (8), получим
следующую систему динамических дифференци-
альных уравнений:

(9)

Для замыкания дифференциальной системы
будем рассматривать динамические уравнения (9)
совместно с кинематическими уравнениями Пуас-
сона

(10)

Каждое решение  систе-
мы (9), (10) при  определяется начальным мо-
ментом времени  и начальной функцией 
где  принадлежит пространству 
непрерывных функций с равномерной нормой

а  – евклидова норма вектора.
Исследование процесса стабилизации ИСЗ в

орбитальной системе координат в программной
ориентации (2) будет проводиться на базе нели-
нейных дифференциальных уравнений (9), (10).

4. АНАЛИЗ УСТОЙЧИВОСТИ

Пусть  – ( ) – единичная матрица,
 при  Ψ(t) = kL0r3 × s3(t) +
   где  и  –

фиксированные положительные числа, а  — по-
ложительный параметр.
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Имеем

Здесь

 при  
Конкретный вид матриц  и  несущественен,
поскольку при стремлении к программной ори-
ентации слагаемые, в которые они входят, имеют
более высокий порядок малости по сравнению с
остальными слагаемыми. Заметим, что матрица 
является симметричной и положительно опреде-
ленной.

Таким образом, уравнения Эйлера можно за-
писать в виде

(11)

Сначала, согласно подходу, разработанному в
статьях [25–27], выберем функцию Ляпунова для
системы (10), (11) в виде

где  – вспомогательный положительный пара-
метр. Получим

где
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то найдутся положительные числа  и  такие, что
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Далее строим функционал Ляпунова–Красов-
ского по формуле

где  – постоянная, симметричная и положи-
тельно определенная матрица. Тогда

Рассмотрим выражение

С помощью замены  получаем

где 

С использованием результатов работ [28, 29]
нетрудно показать, что для существования поло-
жительно определенной матрицы  при которой
матрица  положительно определена, необходи-
мо и достаточно, чтобы выполнялось условие

(13)
Кроме того (см. [28, 29]), если справедливо нера-
венство (13), то матрицу  можно выбрать в виде

Получим 

где

а  – наибольшее собственное число матрицы 
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Следовательно, справедливо неравенство

Снова применяя критерий Сильвестра, полу-
чаем, что если

(14)

то положительные числа  и  можно выбрать
так, чтобы имела место оценка

при 
Значит (см. [30]), при выполнении условий

(12)–(14) положение равновесия (2) асимптоти-
чески устойчиво.

С помощью замены переменной  нера-
венства (12) и (14) можно привести к виду

где

Таким образом, справедлива следующая тео-
рема.

Теорема. Если

и выполнено неравенство (13), то положение рав-
новесия (2) системы (9), (10) асимптотически
устойчиво.

При практическом использовании доказанной
теоремы задаются значения конструктивных па-
раметров и коэффициентов при восстанавливаю-
щих компонентах управляющих моментов и по
ним находится область допустимых значений ко-
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эффициентов при диссипативных составляющих
управляющих моментов.

5. ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ

Рассмотрим для примера ИСЗ, движущийся
по круговой экваториальной орбите с высотой

 км над поверхностью Земли. В этом случае
 с–1. Пусть главные центральные мо-

менты инерции ИСЗ принимают значения
 кг м2,  кг м2,  кг м2. По-

стоянные множители, входящие в коэффициенты
управляющих моментов (6) и (7), соответственно
равны  Н м,  Н м,

 Н м с,  Н м с.
Пусть программная ориентация ИСЗ (2) в ор-

битальной системе координат определяется следу-
ющими значениями “самолетных” углов (в радиа-
нах):  (угол крена),  (угол тангажа),

 (угол рыскания). Начальная ориентация
ИСЗ определяется углами  

 при  Начальные значения про-
екций угловой скорости ИСЗ  выбраны следую-
щими:   
при 

Вначале расчеты были выполнены для случая
 соответствующего управлению без инте-

грального члена. Процесс стабилизации ИСЗ по-

630
−ω ⋅ 3

0 = 1.1 10

= 1500A = 1050B = 1200C

−⋅ 3
0 = 2.5 10Lk −⋅ 3

0 = 2 10Mk
0 = 0.1Lh 0 = 0.5Mh

ϕ = 0.3 θ = 0.2
ψ = 0.1

ϕ( ) = 0.5,t θ −( ) = 0.5,t
ψ( ) = 0.5t ∈ −τ[ ,0].t

ω

ω ω0( ) = 0.5 ,x t ω ω0( ) = 1.5 ,y t ω ω0( ) = 0.5z t
∈ −τ[ ,0].t

τ = 0,

казан на рис. 1 и рис. 2. По оси абсцисс отклады-
вается аргумент широты — угол 

Затем аналогичные расчеты при тех же пара-
метрах и тех же начальных условиях были выполне-
ны для управления с распределенным запаздывани-
ем. С целью выполнения неравенства (13) были взя-
ты значения  и  Процесс стабилизации
ИСЗ в этом случае происходит в соответствии с
рис. 3 и рис. 4.

Сравнение рис. 1 и рис. 3, а также рис. 2 и рис. 4
свидетельствует о том, что при наличии распреде-
ленного запаздывания в управлении: 1) переход-
ные процессы становятся намного более гладки-
ми; 2) угловая стабилизация ИСЗ происходит в
несколько раз быстрее.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Электродинамический метод управления уг-
ловой ориентацией ИСЗ [14], опирающийся на
взаимно дополняющие свойства лоренцева мо-
мента и момента магнитного взаимодействия,
может использоваться для решения широкого
круга задач динамики управляемого движения
ИСЗ. К числу публикаций, отражающих это на-
правление исследований, относятся, например,
[15–17]. В частности, представляет практический
интерес задача об электродинамической стабили-
зации ИСЗ в орбитальной системе координат.
Для этой задачи, рассмотренной в [16], были по-

ω0= .u t

= 1c τ = 0.7.

Рис. 1. Самолетные углы ( ).
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Рис. 2. Проекции относительной угловой скорости ( ).
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лучены аналитически в явном виде достаточные
условия асимптотической устойчивости стабили-
зируемого прямого положения равновесия ИСЗ.
При этом было показано, что для обеспечения
выполнения данных условий не требуется накла-
дывать никаких условий на параметры  и 
кроме их положительности.

В данной работе рассмотрена более общая за-
дача, как по постановке, так и по методу управле-
ния: стабилизируемое положение ИСЗ в орбиталь-
ной системе координат может быть произвольным,
а управление содержит члены с распределенным за-
паздыванием. Показано, что электродинамическое
управление, построенное таким образом по типу
PID-регулятора, позволяет не только существен-
но уменьшить нежелательные колебания ИСЗ в
процессе стабилизации, но и значительно (в ра-
зы) сократить время установления программного
режима движения.

Доказанная в данной работе теорема об асимп-
тотической устойчивости произвольного углового
положения ИСЗ в орбитальной системе координат
(программного режима движения) позволила полу-
чить конструктивные условия асимптотической
устойчивости программного режима движения.
Интересно заметить, что эти условия (в противо-
положность работе [16]) накладывают ограниче-
ния лишь на параметры  и  но не наклады-
вают никаких ограничений на параметры  и

 кроме их положительности.

0Lh 0,Mh

0Lh 0,Mh
0Lk

0,Mk

Предложенная в работе методика построения
функционала Ляпунова–Красовского может быть
использована для распространения полученных
результатов на более общие случаи, приводящие к
более сложным дифференциальным уравнениям с
почти периодическим коэффициентами (неэква-
ториальные и некеплеровы орбиты, недипольные
модели геомагнитного поля и др.).

Раздел 4 (Анализ устойчивости) выполнен при
поддержке Министерства науки и высшего обра-
зования Российской Федерации (соглашение
№ 075-15-2021-573).
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В статье рассматривается метод формирования тросовой группировки из четырех космических аппа-
ратов в виде треугольного лучевого “созвездия”. Группировка состоит из центрального космического
аппарата, с которого происходит выпуск тросов, и трех малых космических аппаратов (спутников).
После формирования группировка представляет собой треугольное лучевое симметричное “созвездие”
космических аппаратов, стабилизированное вращением с некоторой заданной угловой скоростью.
При формировании группировки предлагается использовать комбинированный способ управления,
который заключается в совместном применении двигателей малой тяги, расположенных на спутниках,
и устройств выпуска тросов, обеспечивающих плавное их торможение на заключительном этапе фор-
мирования системы после выключения двигателей. Для выбора законов управления при формирова-
нии системы разрабатывается и используется математическая модель плоского движения системы, по-
строенная с помощью уравнений Лагранжа. Для проверки реализуемости предлагаемых законов
управления используется более полная пространственная математическая модель движения системы,
учитывающая движение космического аппарата и спутников относительно своих центров масс, растя-
жимость и односторонность механических связей (тросов), возмущения при разделении космических
аппаратов, неточность знания начальной угловой скорости вращения системы до разделения и т.д
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ВВЕДЕНИЕ

С тросовыми группировками космических ап-
паратов (ТГКА) связаны новые нетрадиционные
технологии создания в космосе протяженных и в
тоже время легких конструкций, которые могут
иметь много полезных применений, например,
многоточечные, включая распределенные в плос-
кости и в пространстве, измерения гравитацион-
ного и магнитного полей Земли, ее ионосферы;
космическая интерферометрия; распределенные
системы наблюдения и сканирования земной по-
верхности с базой в несколько километров;
транспортные операции в космосе, создание ис-
кусственной тяжести при межпланетных полетах
и т.д. В связи с этим во многих странах мира в по-
следнее время появляется большое количество
проектов ТГКА различной геометрической кон-
фигурации. Наиболее простая и естественная
геометрическая структура – это линейная ТГКА,
когда КА, связанные тросами, образуют прямо-
линейную цепь [1–5]. Такая конструкция обычно
располагается вдоль местной вертикали в режиме
гравитационной стабилизации, что обеспечивает
ее устойчивость в течение достаточно длительно-
го времени. Более сложные геометрические кон-

фигурации ТГКА можно условно разделить на
плоские и пространственные. Тросовые группи-
ровки КА, отличные от линейных, обычно стаби-
лизированы вращением вокруг центра масс всей
системы с некоторой заданной угловой скоро-
стью. В этом случае натяжение тросов в системе
связано с действием центробежных сил инерции.
Центры масс КА, входящих в состав плоских тро-
совых группировок, в идеальном (или номиналь-
ном) случае совершают движение в одной плос-
кости. Обычно это орбитальная плоскость движе-
ния центра масс всей системы, хотя иногда
рассматривают вращающиеся ТГКА в плоскости
перпендикулярной орбитальной плоскости [6].
К плоским ТГКА можно отнести конфигурации
типа “кольца” [1, 7–14] и лучевые структуры или
“созвездия” с центральным КА [15–20], которые
могут быть как открытые, так и замкнутые. По-
следние конфигурации получили название “сту-
пица – спицы” (hub-spoke formation). Среди про-
странственных ТГКА следует отметить пирами-
дальные структуры, например, пирамида (четыре
спутника) [22] или двойная пирамида (пять спут-
ников) [1, 23]. Перечисленные работы, связанные
с динамикой и управлением движением ТГКА,
составляют лишь небольшую часть того множе-
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ства работ, которые появились в последние деся-
тилетия в этом научном направлении. Несмотря
на большое количество работ, связанных с ТГКА,
вопросы динамики и управления движением та-
ких систем еще недостаточно проработаны. Это в
основном связанно с этапом формирования (или
развертывания) ТГКА, с совершенствованием
методов управления и с уточнением математиче-
ских моделей движения ТГКА как систем с рас-
пределенными параметрами, включая учет дви-
жения КА относительно своих центров масс (или
относительно направлений тросов).

В настоящей работе рассматривается динами-
ка и разработка метода управления движением
ТГКА лучевой структуры (разомкнутая система),
состоящей из базового центрального КА (далее
просто КА) и трех микроспутников (далее просто
спутников), на этапе ее формирования. После
развертывания системы центры масс спутников в
номинальном случае образуют правильный тре-
угольник, и вся системы вращается вокруг обще-
го центра масс в плоскости орбиты с некоторой
заданной угловой скоростью. В исходном состоя-
нии КА и спутники жестко связаны друг с другом
в виде правильного треугольника и вращаются в
плоскости орбиты (возможны ошибки в направ-
лении вектора угловой скорости) с некоторой уг-
ловой скоростью, которая выбирается в процессе
решения задачи. В данной работе КА представля-
ет собой твердое тело, а спутники, масса которых
существенно меньше массы центрального КА,
сначала рассматриваются как материальные точ-
ки, а потом в более полной модели как твердые
тела конечных размеров. В момент разделения на
основании законов сохранения импульса и мо-
мента импульса вычисляются скорости центров
масс КА и спутников и их компоненты угловых
скоростей. Управление процессом формирова-
ния ТГКА является комбинированным: исполь-
зуются двигатели малой тяги, расположенные на
спутниках, и механизмы выпуска тросов – на КА.
Двигатели малой тяги работают в релейном режи-
ме, причем силы тяги постоянны, постоянны и их
направления, определенные относительно на-
правления тросов (или относительно направле-
ний “точки крепления тросов к центральному
КА – спутник”, если тросы не натянуты). В слу-
чае, когда спутники рассматриваются как твер-
дые тела, векторы сил тяги сохраняют свою ори-
ентацию в связанных со спутниками системах ко-
ординат. Имеются два активных участка для сил
тяги и один средний – пассивный. Первый уча-
сток начинается сразу после разделения КА. На-
значения этого участка компенсировать падение
угловой скорости вращения системы из-за увели-
чения ее момента инерции при увеличении дли-
ны тросов. На втором (пассивном) участке с по-
мощью механизмов выпуска тросов, которые ра-
ботают только на торможение, регулируется сила
натяжения тросов так, чтобы при достижении за-

данных длин тросов их скорость выпуска была
равна нулю. После окончания выпуска тросов ре-
активные двигатели включаются вновь для дове-
дения угловой скорости вращения системы до за-
данной величины. Описанная здесь номинальная
программа формирования ТГКА имеет много па-
раметров: тяга и направление реактивных сил,
продолжительных характерных участков, началь-
ная угловая скорость всей системы до разделе-
ния, относительные скорости разделения КА и
др. Для упрощения решения многопараметриче-
ской задачи приведения системы в заданное со-
стояние с помощью уравнений Лагранжа произ-
водится построение упрощенной модели плоско-
го движения ТГКА, в которой предполагается
полная симметрия движения системы в процессе
развертывания. Полученное движение принима-
ется за номинальное, а отклонения от этого дви-
жения определяются действующими возмуще-
ниями. На пассивном участке формирования
системы механизмы выпуска троса реализуют
управление с обратной связью, используя откло-
нения по длине троса и его скорости. Аналогичное
регулирование применялось в реальном тросовом
эксперименте YES2 [24]. Действие возмущений
учитывается при моделировании пространствен-
ного движения системы с использованием более
полных уравнений, записанных в геоцентриче-
ской системе координат и учитывающих движе-
ния КА и спутников относительно своих центров
масс, растяжимость тросов, ошибки в начальных
условиях движения, и при разделении КА и спут-
ников, инерционность механизмов выпуска тро-
сов и т.д. Приводятся характерные примеры чис-
ленного моделирования процесса формирования
ТГКА с учетом действующих возмущений.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ
В исходном состоянии при отсутствии возму-

щений (номинальный случай) КА и спутники
представляют собой твердое тело симметричной
треугольной конфигурации (рис. 1), которое вра-
щается в плоскости орбиты с угловой скоростью

, причем направление вращения совпадает с
направлением угловой скорости перемещения
центра масс системы по околоземной орбите. На-
чальная орбита центра масс составного спутника
круговая. В начальный момент происходит отде-
ление спутников от КА с некоторыми относи-
тельными скоростями . На спутниках располо-
жены двигатели малой тяги, причем они сориен-
тированы так, что векторы тяг составляют
постоянный угол  со связанными осями спутни-
ков  (рис. 1), причем плоскости

 в номинальном случае совпадают с орби-
тальной плоскостью. Если спутники рассматрива-
ются как материальные точки (на предваритель-
ном этапе анализа движения системы), то это угол
между направлениями векторов тяг и тросов. На

0ω

rV

ϕ
( )1,2,3kx k =

k k kс x y
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КА имеются механизмы управления, которые реа-
лизуют управление c обратной связью по длине и
скорости троса в соответствии в предварительно
построенной с помощью упрощенной модели дви-
жения системы номинальной программы выпуска
тросов [24]. Используя описанные органы управ-
ления процессом формирования ТГКА (двигатели
малой тяги и механизмы выпуска тросов) необхо-
димо перевести систему в заданное состояние, ко-
торое характеризуется заданными длинами тросов

  и некоторой угловой скоростью вра-
щения системы в орбитальной плоскости , со-
храняя ее правильную треугольную конфигура-
цию. В процессе решения сформулированной за-
дачи рассматриваются два варианта: 1) управление
угловым движением для центрального КА отсут-
ствует; 2) имеется возможность коррекции угло-
вой скорости КА для ее согласования с угловыми
скоростями вращения тросов.

УПРОЩЕННАЯ МОДЕЛЬ ДВИЖЕНИЯ ТГКА

Для предварительного параметрического ана-
лиза движения системы при ее формировании, для
построения номинальной программы выпуска
тросов и для выбора закона изменения тяг двигате-
лей рассматривается построение модели движения
ТГКА относительно центра масс с помощью урав-
нений Лагранжа. При этом принимаются следую-
щие основные допущения: 1) симметрия системы
при ее формировании сохраняется; 2) движение
системы вокруг центра масс не зависит от движе-

endl ( )0endl ≈�

ωend

ния ее центра масс по орбите и при определении
кинетической энергии системы не учитывается;
3) влияние гравитационных сил на движение си-
стемы относительно центра масс не учитывается;
4) рассматривается плоское движение системы (в
орбитальной плоскости); 5) тросы нерастяжимы и
невесомы; 6) спутники – материальные точки.

Уравнения Лагранжа записываются в тради-
ционной форме

(1)

где  – вектор обобщенных координат
(рис. 2),  – соответствующий вектор обобщен-
ных скоростей,  – кинетическая энергия систе-
мы,  – вектор обобщенных сил.

Координаты спутников как материальных точек
в орбитальной системе координат  (рис. 2),
связанной с центром масс системы, определяются
из следующих выражений

(2)

(3)

где ,  – радиус
центрального КА, который имеет форму, близ-
кую к сфере.

В этом случае кинетическая энергия системы
равна

(4)

где  – момент инерции КА относительно своего
центра масс, который в симметричном случае
совпадает с центром масс всей системы;  – мас-
са спутников.

Подставляя выражения (2)–(4) в (1) и проводя
дифференцирование, получим

(5)

где 
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Силы и моменты, определяющие выражения
для обобщенных сил, следующие: 1) малые тяги
двигателей , составляющие угол  с направле-
ния тросов и приложенные к каждому спутнику;
2) сила торможения троса в механизмах управле-
ния ; 3) момент  системы стабилизации угло-
вого движения КА. Как было сказано выше, здесь
рассматривается два варианта, когда  и

. В последнем случае осуществляется до-
полнительная стабилизация движения КА для со-
гласования его угловой скорости с угловыми ско-
ростями тросов.

Составляющие обобщенных сил, зависящие
от векторов тяг , определяются через скалярные
произведения

(6)

где вектор  имеет компоненты (2)–(3),

.

К составляющим (6) добавляются компоненты

(7)

которые определяются стандартным способом
через возможные элементарные перемещения.
Суммируя (6) и (7), получим

(8)

Таким образом, система уравнений (5) сов-
местно с выражениями (8) описывает движение
ТГКА с точностью до задания векторов тяги ,
сил торможения в механизмах выпуска тросов 
и момента  системы стабилизации движения
КА. Кроме параметров и сил от которых зависят
правые части уравнений (4) необходимо задать
начальные и конечные условия движения ТГКА:

  =
= ω0 и , ,  =
= ωend.

НОМИНАЛЬНАЯ ПРОГРАММА 
РАЗВЕРТЫВАНИЯ ТГКА

Номинальная программа формирования вра-
щающейся ТГКА включает в себя несколько ха-
рактерных участков. На первом начальном участке
сразу после разделения КА и спутников с относи-
тельными скоростями  естественно увеличивает-
ся момент инерции всей системы относительно
своего центра масс. Поэтому свободное или не-
управляемое движение ТГКА на этом участке
приводит (закон сохранения момента импульса),
во-первых, к уменьшению угловой скорости си-
стемы практически до нуля, а во-вторых, к ослаб-
лению или провисанию тросов, что недопустимо.
В связи с этим для компенсации этого эффекта с
помощью реактивных двигателей малой тяги,
расположенных на спутниках, создается положи-
тельный момент, который поддерживает угловую
скорость системы на приемлемом уровне. Назна-
чение второго участка – это обеспечение выпол-
нения конечных условий для выпуска троса

, . На этом участке двигатели
малой тяги выключаются и происходит торможе-
ние троса с помощью механизмов, расположен-
ных на КА. После выполнения конечных условий
движения для тросов двигатели малой тяги вклю-
чаются снова для доведения угловой скорости
вращения ТГКА до заданной величины.

Таким образом, релейная программа работы
двигателей малой тяги имеет вид

(9)

где  – моменты времени, определяю-
щие характерные участки процесса формирова-
ния ТГКА. Здесь момент времени  определяет-
ся из условия достижения заданной угловой ско-
рости вращения системы .

Силы торможения тросов в механизмах управ-
ления их выпуском задаются следующим образом

(10)
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где  – приближенное зна-
чение центробежной силы инерции, натягиваю-
щей тросы;  – коэффициент, определяющий
интенсивность торможение троса.

Для согласования угловых скоростей КА и
тросов вводится момент

(11)

где  – коэффициент обратной связи. Мо-
мент (11) приложен к центральному КА и здесь он
вводится формально для обеспечения идеального
развертывания системы в номинальном случае,
чтобы в любой момент времени обеспечить сим-
метричную конфигурацию системы.

Номинальная программа развертывания ТГКА
зависит от многих параметров, входящих в выра-
жения (9)–(11). Эти параметры должны быть вы-
браны так, чтобы выполнялись очевидные огра-
ничения на некоторые характеристики движения
системы: 1) конечные условия для выпуска троса

, ; 2) сила торможения в меха-
низме управления ; 3) скорость выпуска
троса ; 4) обеспечение заданной угловой скоро-
сти вращения системы . Здесь

 – минимальное значение силы торможения, ко-
торую могут обеспечить механизмы управления
выпуском троса. Так как трос невесом, то сила
натяжения троса равна силе торможения . Из
множества параметров, от которых зависит номи-
нальная программа, выделяются основные (или
наиболее значимые), выбором которых можно
обеспечить выполнение приведенных выше усло-
вий и ограничений. Это следующие параметры:
угол , определяющий направление реактивных
сил  (величину сил будем считать за-
данной); время окончания первого активного ха-
рактерного участка движения системы ; коэф-
фициент , определяющий силу торможения
тросов; относительная скорость разделения КА и
спутников ; начальная угловая скорость враще-
ния системы до разделения системы . Выбор па-
раметров осуществляется последовательно по
участкам и ключевыми являются первые два участ-
ка, на которых задаются параметры 
так, чтобы выполнялись граничные условия

,  и приведенные выше огра-
ничения. Как показал опыт решения рассматривае-
мой параметрической задачи, выбор параметров не
представляет затруднений. Кроме того, имеется из-
быточное количество параметров, поэтому реше-
ние параметрической задачи не единственно.

В табл. 1 приводятся исходные данные, приня-
тые при построении номинальной программы
управления развертыванием ТГКА, и пример вы-
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бора ее параметров, обеспечивающих правильную
треугольную конфигурацию системы при длине
тросов 1 км, где  – безразмерное время.

Изменение характеристик номинального дви-
жения ТГКА при ее формировании приводится
на рис. 3, где также показан вариант рис. 3д–3е от-
сутствия управления ориентацией центрального
КА . В последнем случае угловая скорость
центрального КА  совершает колебания относи-
тельно угловой скорости тросов  (рис. 3в). Соот-
ветственно силы натяжения троса (рис. 3е) колеб-
лются относительно значений, которые опреде-
лены для  (рис. 3г).

УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ ЦЕНТРОВ МАСС 
КА И СПУТНИКОВ

Уравнения движения центров масс централь-
ного КА и спутников в более полной модели дви-
жения системы записываются в геоцентрической
системе координат , где плоскость 

0ω tτ =

( )θ 0k =
θ�

θt
�

θ 0k ≠

OXYZ OXY

Таблица 1. Параметры ТГКА и ее номинального дви-
жения

Обозна-
чение Название Величина

Масса КА 200 кг

Масса спутников 20 кг

Характерный размер КА 2 м

Момент инерции КА 320 

Начальная угловая 
скорость 0.1 

Конечная угловая скорость 0.1 

Относительная скорость 
разделения системы 0.1 м/c

Характерные моменты 
времени 20, 60, 170

Тяга двигателей 2 Н

Угол

Коэффициент обратной 
связи 0.202 

Коэффициент обратной 
связи –100 

Минимальная величина 
силы натяжения

cm

m

r

J 2кг м

0ω 1с−

ωend
1с−

rV

1,2,3τ

0F

φ /3π

vk кг/с

θk 2кг м /с

minF 0.2 Н
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Рис. 3
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совпадает с плоскостью экватора, а ось  на-
правлена в точку весеннего равноденствия

(12)

где  – силы натяжения тросов, ,  –
радиус-векторы центров масс КА и спутников,

– реактивные силы малой тяги, ,

 – гравитационные силы,  –
гравитационная постоянная.

Силы натяжения тросов соответствуют одно-
сторонней механической связи между КА и спут-
никами

(13)

где  – радиусы-векторы, соединяю-
щие точки крепления тросов;  – нерастянутые
длины тросов, ,  – модуль упругости
Юнга,  – площадь поперечного сечения тросов.

Векторы  определяются выраже-
ниями

(14)

где векторы  – определяют положение точек
крепления тросов к КА и к спутникам относи-
тельно их центров масс. На рис. 4 в качестве при-
мера показано, как определяется вектор .

Векторы тяг двигателей  состав-
ляют постоянные углы (рис. 1) с осями

 связанных систем координат спутников (ле-
жат в плоскостях ). При отсутствии возму-
щений (номинальный случай) плоскости 
совпадают с плоскостью вращения всей системы
относительно своего центра масс.

Процесс выпуска троса моделируется с помо-
щью динамических уравнений [25, 26]

(15)

где коэффициент  учитывает инерционность
механизмов управления (тросы считаются неве-
сомыми),  – управляющие силы.

Силы торможения в механизмах управления
определяются с использованием принципа об-
ратной связи

(16)
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где номинальные значения  определяются
интегрирования системы уравнений (5),  –
коэффициенты обратной связи. Такой принцип
управления выпуском троса использовался ранее
при проведении реального тросового эксперимента
на орбите YES2 [24]. Предполагается, что механиз-
мы выпуска троса осуществляют только торможе-
ние троса, поэтому если  или , то вы-
пуск троса прекращается .

УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ ОТНОСИТЕЛЬНО 
ЦЕНТРОВ МАСС КА И СПУТНИКОВ

Динамические уравнения Эйлера для КА и
спутников записываются в традиционной форме

(17)

где  и  – векторы угловых скоростей и
тензоры инерции КА и -ого спутника,  –
векторы моментов, действующих на КА и спутни-
ки. Так как предполагается, что эллипсоиды
инерции КА и спутников близки к сфере и рас-
сматривается движение ТГКА на высоких орби-
тах, то гравитационные и аэродинамические мо-
менты не учитываются. Tензоры инерции 
здесь определяются в главных связанных систе-
мах координат.
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Кинематические уравнения используются в
форме уравнений Эйлера–Пуассона

(18)

где  – орты главных связан-
ных систем координат. Аналогично записывают-
ся кинематические уравнения для КА.

Моменты  в главных связанных системах
координат определяются следующим образом

(19)

где  – моменты от сил тяги , если
линии их действия не проходят через центры масс
спутников;  – управляющий момент, прило-
женный к КА для согласования угловых скоро-
стей вращения КА и тросов. Момент  опреде-
ляется по формуле (10) и его вектор перпендику-
лярен плоскости связанной с КА системы
координат  (рис. 1). В номинальном случае
плоскость  совпадает с плоскостью враще-
ния системы до ее разделения с угловой скоро-
стью .

Проекции единичных векторов  на
оси неподвижной системы координат  яв-
ляются компонентами матриц  перехода от
системы координат  к связанным системам
координат каждого спутника (аналогично для КА)

(20)
При интегрировании уравнений (18) должны

с заданной погрешностью выполняться условия
ортогональности векторов  и

. Для этого использу-
ется алгоритм коррекции, основанный на мини-
мизации корректирующих добавок при измене-
нии значений компонент векторов  [27].

Для контроля колебаний спутников относи-
тельно тросов и колебаний тросов относительно
направлений векторов  (рис. 4) осуществляется
вычисление углов (рис. 4)

(21)

В общем случае при наличии возмущений ам-
плитуды колебаний пространственных углов (21)
должны быть ограничены относительно своих не-
возмущенных значений .

Система уравнений (12), (17), (18) описывает
пространственное движение ТГКА с учетом рас-
тяжимости тросов (они считаются невесомыми),
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работы механизмов выпуска тросов и движения
спутников и КА относительно своих центров масс,
и может быть проинтегрирована при соответству-
ющем задании начальных условий (начальная за-
дача). При интегрировании системы (12), (17), (18)
в основном используются матричные вычисления.

ПРОЦЕСС РАЗДЕЛЕНИЯ КА И СПУТНИКОВ
Для задания начальных условий движения

ТГКА, для учета возникающих при этом возму-
щений необходимо рассмотреть процесс разделе-
ния КА и спутников. Векторы скоростей центров
масс, угловых скоростей КА и спутников опреде-
ляются в соответствии с теоремами механики.
Пусть  относительные скорости от-
деления спутников от КА. Используя закон со-
хранения импульса, определим скорости центра
масс КА и спутников ,  после их разделения

(22)

где  – вектор скорости центра масс системы до
разделения,  – масса всей системы.

Используя теорему об изменении кинетиче-
ского момента твердого тела при ударном взаимо-
действии, получаем

(23)

где ,  – приращение моментов импульса

КА и спутников,  –
импульсы, действующие на k-ый спутник при
его отделении.

Используя приращения моментов импульса (23),
определяются изменение угловых скоростей КА и
спутников после их разделения:

(24)
В номинальном случае линии действия им-

пульсов  проходят через центры масс КА и
спутников, поэтому , и их угловые
скорости равны угловой скорости системы до от-
деления спутников . В противоположном слу-
чае, когда , имеют место возму-
щения при разделении КА и спутников, и их уг-
ловые скорости изменяются.

ВОЗМУЩЕННОЕ ДВИЖЕНИЕ ТГКА
В табл. 2 показаны исходные данные, приня-

тые для численного моделирования движения
тросовой группировки по математической моде-
ли (12), (17), (18). Табл. 2 дополняет данные, пред-
ставленные в табл. 1. Коэффициенты обратной
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связи  были выбраны в соответствии с ра-
ботой [26], где рассматривалось движение тросо-
вой системы, состоящей из двух КА, однако масса
малого КА, характеристики троса и механизма
управления его выпуском были такими же как в
данной работе. Эллипсоиды инерции КА и спут-
ников в невозмущенном случае – сферы. При
численном анализе движения ТГКА с использо-
ванием модели (12), (17), (18) сначала анализиро-
вался случай, который был наиболее близок к но-
минальному движению системы, то есть спутни-
ки рассматривались как материальные точки.
Другие характерные особенности системы (12),
(17), (18) учитывались: растяжимость троса, рабо-
та механизмов выпуска тросов, пространствен-
ный характер движения системы, возмущения
при разделении КА и спутников, статическая и
динамическая асимметрия КА как твердого тела.
На рис. 5 показано изменение характеристик дви-
жения ТГКА в этом случае, где рассматривались
следующие возмущения: вектор  не перпендику-
лярен орбитальной плоскости и имеет составляю-
щие , ,  в
связанной с КА системе координат (пространствен-
ное движение), центр масс КА смещен относитель-
но связанной оси  на (статическая асиммет-
рия КА), учитывается динамическая асимметрия
вида . Наличие статической и
динамической асимметрии КА приводит к изме-
нению угловых скоростей КА после отделения
спутников в соответствии с (24). Характерные за-
висимости для этого случая приведены на рис. 5,
где на рис. 5a–5г штриховой линией показаны ха-
рактеристики номинального движения, сплош-
ной линией – возмущенное движение. На рис. 5д
представлены траектории спутников относитель-
но центра масс всей системы , на рис. 5е –
колебания угла  (рис. 4), которые ограничены
и после развертывания ТГКА амплитуда этих ко-
лебаний почти постоянна. Аналогично изменя-
ется углы , которые соответствуют другим
тросам.

Если рассматривать спутники как твердые те-
ла, то реализация движения ТГКА, близкого к но-
минальному, усложняется. Как показали резуль-
таты моделирования движения ТГКА с использо-
ванием всех уравнений системы (12), (17), (18),
угловое движение спутников относительно на-
правлений тросов оказывается неустойчивым. Это
в свою очередь ведет к тому, что ориентация реак-
тивных двигателей относительно направлений тро-
са нарушается (заданный угол  не реализуется) и
формирование системы заданной конфигурации
не происходит. Для устранения рассматриваемой
неустойчивости движения ТГКА можно исполь-
зовать простой вариант управления угловым дви-
жением спутников, когда стабилизация их коле-

, Kl vK

0ω

1
0ω 0.05 cx

−= 1
0ω 0.05 cy

−= − 1
0ω 0.1 cz

−=

c cc x 0.1r

( ) 0.1zc yc xcJ J J− =

( )0,0
1αc

2 3α , αc c

ϕ

баний относительно направлений тросов осу-
ществляется по показаниям датчиков угловых
скоростей (ДУС) с помощью использования стан-
дартных малых реактивных двигателей системы
ориентации и стабилизации движения КА. Про-
ектирование системы управления спутников и
соответствующие конструктивные решения вы-
ходят за рамки представленной статьи. Принци-
пиально управляющие моменты системы стаби-
лизации движения спутников в этом случае мож-
но задать в виде

(25)

где  – коэффициент обратной связи,
 – угловые скорости, определенные в свя-

занных осях спутников.
После введения стабилизации угловых скоро-

стей спутников ( ) формирова-
ние заданной конфигурации ТГКА осуществля-
ется успешно, и результаты мало отличаются от
случая, когда спутники рассматривались как ма-
териальные точки. Результаты моделирования дви-
жения ТГКА для этого случая с использованием
уравнений (12), (17), (18) показаны на рис. 6. Графи-
ки для длин тросов и их скоростей на рис. 6 не при-
водятся, так как они практически не отличаются от
зависимостей, представленных на рис. 5.

Из рис. 6в и рис. 6г следует ограниченность ко-
лебаний КА и спутников как твердых тел относи-
тельно направлений тросов, причем углы, опреде-
ляющие ориентацию спутников относительно тро-
сов, вследствие введения стабилизации вида (25)
стремятся к нулю (для примера на рис. 6г показан

( )
, , ω , ,ω ,k

x y z xk yk zkM K=

ω 0K <
, ,ωxk yk zk

2
ω 0.1 кг м /сK = −

Таблица 2. Данные для численного моделирования си-
стемы (12), (17), (18)

Обозна-
чение Название Величина

Моменты инерции КА 320 
Моменты инерции 
спутников 0.32 

Начальная высота круговой 
орбиты 500 км

Жесткость троса 7070 Н
Коэффициент инерционно-
сти механизма выпуска троса 0.2 кг

Характерный размер 
спутников 0.2 м

Коэффициент обратной 
связи 7.8 

Коэффициент обратной 
связи 0.2 

, ,xc yc zcJ J J 2кг м

, ,xk yk zkJ J J 2кг м

H

C

inm

kr

K
v

1кг с−

lK 2кг с−
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Рис. 5
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Рис. 6
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угол , соответствующий первому спутнику). На
рис. 6д и рис. 6е показано, как изменяются управ-
ляющие моменты, приложенные к КА и первому
спутнику, и обеспечивающие успешное форми-
рование ТГКА заданной конфигурации. Если при
моделировании движения системы отказаться от
стабилизации движения КА , то это на-
кладывает очень жесткие ограничения на величи-
ну возмущений. Если в плоском случае разверты-
вание ТГКА оказывается успешным (угловая ско-
рость вращения КА  совершает ограниченные
колебания относительно угловых скоростей вра-
щения тросов ), то в пространственном случае
(для данных, соответствующих рис. 6) процесс
формирования ТГКА оказывается неустойчивым.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе предлагается метод формирования
ТГКА в виде треугольного созвездия, основан-
ный на использовании комбинированного управ-
ления, при котором часть управляющих функций
возложено на центральный КА, а другая часть –
на концевые спутники. Для построения законов
управления используются две модели. Первая
простая модель движения системы в плоском
случае, построенная с помощью уравнений
Лагранжа в предположении полной геометриче-
ской симметрии ТГКА в каждый момент време-
ни. Эта модель позволяет построить номиналь-
ную программу развертывания системы. Вторая
модель, построенная с помощью общих теорем
механики, учитывает растяжимость тросов (од-
носторонняя механическая связь), работу систем
стабилизации КА и спутников, их движения от-
носительно своих центров масс и других возму-
щений. Эта модель служит для проверки реализу-
емости построенной номинальной программы
развертывания ТГКА. Очевидно, что такой под-
ход к построению управлений для формирования
ТГКА в виде симметричных вращающихся со-
звездий может быть использован для ТГКА с бо-
лее сложной структурой, например, с четырьмя
или пятью спутниками.

Исследование выполнено при финансовой
поддержке РФФИ и ГФЕН Китая в рамках сов-
местного научного проекта № 21-51-53002.
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Как показали последние исследования на борту различных космических аппаратов, единственной
нерешенной технической проблемой пилотируемых межпланетных полетов на данный момент яв-
ляется высокий радиационной фон межпланетного пространства, который, как например в случае
пилотируемой миссии на Марс, может оказаться критически опасным для экипажа. Работы по дан-
ной тематике ведутся во всех космических агентствах, одним из таких космических экспериментов
является аппаратура “БТН-Нейтрон” на борту Российского сегмента Международной космической
станции. Основным результатом работы явилось создание аппаратуры БТН-М2 для создания эф-
фективной радиационной защиты на борту перспективных пилотируемых космических аппаратов,
создания инженерной модели радиационного фона как внутри, так и снаружи МКС, и для регистра-
ция гамма-лучей и нейтронов во время солнечных вспышек и космических гамма-всплесков.

DOI: 10.31857/S0023420622050041

1. ВВЕДЕНИЕ
В ноябре 2006 г. на борту Российского сегмен-

та Международной космической станции начал ра-
боту нейтронный спектрометр БТН-М1, установ-
ленный снаружи гермоотсека (ГО) модуля “Звез-
да” Российского сегмента МКС. Этот прибор был
создан для проведения первого этапа экспери-
мента “БТН-Нейтрон” [1–3], который продол-
жается и в настоящее время. В его научные задачи
в первую очередь входит непрерывный монито-
ринг нейтронной компоненты радиационного
фона в широком спектральном диапазоне, вклю-
чая поиск ее пространственной (пролеты на раз-
ных геомагнитных широтах, в том числе над Юж-
но-Атлантической Магнитной Аномалией) и вре-
менной переменности (на разных временных
масштабах, включая эпизоды сильных солнечных
протонных событий).

Нейтронная компонента радиационного фона
в окрестности МКС возникает в результате взаи-
модействия заряженных частиц (протоны из ра-
диационных поясов, заряженные частицы галак-
тических и солнечных космических лучей) с ве-
ществом, из которого состоит МКС. Нейтронный
спектрометр БТН-М1 позволяет измерить пото-
ки нейтронов в разных спектральных диапазонах,

от надтепловых до быстрых нейтронов, и по ним
восстановить энергетический спектр нейтронов,
после чего может быть проведена оценка мощно-
сти нейтронной компоненты радиационной дозы
и выполнено ее сопоставление с данными других
экспериментов на МКС [2, 13]. В космосе за пре-
делами земной магнитосферы основной вклад в
радиационную дозу на борту космических аппа-
ратов вносят заряженные частицы, а нейтроны
составляют лишь небольшую долю около 1–5%
(см., например, [8, 9]). Для больших космических
станций на низкой околоземной орбите, таких
как МКС, это соотношение может существенно
измениться. Было показано, что пассивная алю-
миниевая защита с толщиной порядка 20 г/см2 не
снижает уровень радиационного облучения кос-
монавтов, поскольку эквивалентные значения
дозы увеличиваются за счет переработки первич-
ных заряженных частиц во вторичное излучение
нейтронов [10]. Измерения показывают, что
средняя мощность дозы по заряженным частицам
на МКС составляет около 650 мкЗв/сут, в то время
как нейтронная компонента может достигать
~140 мкЗв/сут [10–12]. Таким образом, для МКС
вклад нейтронной составляющей достигает около
20% от полной дозы.

УДК 629.786.2:52.728

EDN: MVTTXX
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В процессе проведения эксперимента БТН-М1
на протяжении более пятнадцати лет были изуче-
ны вариации нейтронной компоненты космиче-
ского фона снаружи МКС, что позволило оценить
пространственную переменность (пролеты над
высокими геомагнитными широтами и ЮАМА) и
долгопериодические вариации в течение одинна-
дцатилетнего солнечного цикла [2, 13]. Было по-
казано, что мощность нейтронной компоненты
радиационной дозы возрастает в ~100 раз при
пролетах над ЮАМА по сравнению с пролетами
над экваториальными районами с небольшим
индексом геомагнитного обрезания. В течение
одиннадцатилетнего солнечного цикла мощность
нейтронной компоненты радиационной дозы ме-
нялась в пределах 1.5–1.6 раз (от минимума к мак-
симуму солнечной активности) [2, 13]. Полученные
данные хорошо коррелируют с данными, получен-
ными другими дозиметрами [2].

Таким образом, уже при получении первых ре-
зультатов с аппаратуры БТН-М1 стало понятно,
что эксперимент “БТН-Нейтрон” существенно
выиграет в научном плане, если на борту МКС по-
явится аналогичная аппаратура, но установлен-
ная внутри гермоотсека и регистрирующая как
вторичные нейтроны, так и гамма-лучи. Это поз-
волит одновременно получать и сопоставлять из-
мерения радиационного фона снаружи и внутри
МКС. Поэтому было принято решение о продол-
жении эксперимента “БТН-Нейтрон” в части со-
здания дополнительной научной аппаратуры, ко-
торая получила название БТН-М2.

Функциональные возможности предлагаемой
аппаратуры было предложено расширить, чтобы
не ограничиваться только анализом радиацион-
ной обстановки на МКС на орбите Земли, а также
получить дополнительные данные о возможных
средствах защиты от вторичной нейтронной ра-
диации на борту космического аппарата, на осно-
ве которых можно было бы планировать будущие
пилотируемые экспедиции в дальний космос к
Луне и Марсу.

Создание постоянно действующей лунной ба-
зы и подготовка будущих экспедиций к Марсу ак-
тивно обсуждается различными космическими
агентствами. Как показывают последние исследо-
вания, одной из важнейших задач была и остается
задача обеспечения радиационной безопасности
экипажа в условиях дальнего космоса [4–5]. И если
при работах на орбите Земли (при невысоких на-
клонениях орбит – ниже 60°) этот вопрос частично
решен благодаря экранированию космических лу-
чей земной магнитосферой, то в условиях межпла-
нетных перелетов и работах в радиационных поя-
сах Земли безопасность экипажа напрямую зави-
сит от окружающей радиационной обстановки.

В состав аппаратуры БТН-М1 входит сцинтил-
ляционный детектор на основе кристалла CsI.

Его основное предназначение – это использова-
ние в схеме антисовпадений для защиты детекто-
ра быстрых нейтронов от заряженных частиц
(в основном протонов). Но этот детектор также
эффективно регистрирует гамма-кванты с энер-
гиями от 60 кэВ до нескольких МэВ с достаточно
высоким временным разрешением (1/4 с), что
позволяет использовать его для наблюдений за
профилями сильных солнечных гамма-вспышек
и космическими гамма-всплесками. Эта возмож-
ность также сохранена и в аппаратуре БТН-М2.

Кроме этого, за время проведения первого эта-
па космического эксперимента “БТН-Нейтрон”
начала активно развиваться смежная область ис-
следований, связанная с принципиально новым
космическим явлением, которое наблюдается в
верхних слоях земной атмосферы. Это явление
связано с наземными гамма-вспышками, или
НГВ (или TGF, от Terrestrial Gamma Flares) [15,
16]. Предполагается, что гамма-излучение НГВ
возникает за счет тормозного излучения реляти-
вистских электронов, которые ускоряются в
сильном электрическом поле от разряда, создан-
ного молнией. Энергия фотонов может дости-
гать 20 МэВ, а характерная длительность НГВ
может составлять несколько миллисекунд, по-
этому аппаратура БТН-М1 не может их реги-
стрировать. При разработке электроники аппа-
ратуры БТН-М2 было специально заложена воз-
можность пофотонной регистрации гамма-лучей
с очень высоким временным разрешением так,
чтобы эксперимент “БТН-Нейтрон” на борту
РС МКС принял участие в международной про-
грамме исследований НГВ.

Таким образом, основные цели второго этапа
эксперимента БТН-Нейтрон были определены
следующим образом:

• Исследование радиационно-защитных
свойств различных материалов для разработки
эффективной радиационной защиты на борту
перспективных космических аппаратов и для со-
здания радиационных убежищ для будущих пило-
тируемых экспедиций на Луну и Марс;

• Создание инженерной модели радиацион-
ного фона нейтронов как внутри гермоотсеков
РС, так и снаружи в различных условиях полета
МКС на околоземной орбите по данным БТН-М1
и БТН-М2.

• Регистрация гамма-лучей и нейтронов во
время солнечных вспышек и солнечных протон-
ных событий (совместно с БТН-М1);

• Регистрация событий НГВ и измерение
спектров гамма-лучей этих событий, проверка
гипотезы о наличии у части НГВ компоненты
нейтронного излучения;

• Регистрация космических гамма-всплесков.
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2. ОПИСАНИЕ КОНСТРУКЦИИ 
АППАРАТУРЫ

2.1. Общая структура
При разработке второго этапа эксперимента

была использована концепция, хорошо себя заре-
комендовавшая на первом этапе эксперимента
“БТН-Нейтрон”: за основу берется уже разрабо-
танный и прошедший летные испытания прибор,
к которому разрабатывается “оболочка” для
адаптации интерфейсов с бортом РС МКС. В дан-
ном случае в качестве детекторной части был ис-
пользован нейтронный и гамма-спектрометр
МГНС для Европейской миссии БепиКоломбо
[6, 14], отличие заключается лишь в том, что для
задач регистрации космических и земных гамма
вспышек была использована электроника спек-
трометра с быстрой обработкой сигнала, также
заимствованная от летного образца прибора
АДРОН-ЛР российской миссии “Луна-Глоб” (Лу-
на-25) [7]. Таким образом, вся детекторная часть
гамма и нейтронного спектрометра (ГНС) прибора
БТН-М2 базируется на уже проверенных техниче-
ских решениях, прошедших все стадии разрабо-
ток, квалификационных испытаний, наземных
отработок и летных испытаний. Это минимизи-
рует все риски, связанные с выявлением проблем
на поздних этапах испытаний и отработок.

Одной из важнейших новых частей конструк-
ции прибора являются съемные экраны, которые
содержат внутри себя сборки материалов для ис-
следования их защитных свойств от нейтронного
излучения. В процессе проведения эксперимента
с аппаратурой БТН-М2 предполагается довозка
на РС МКС второй серии экранов с другими вари-
антами защитных материалов, разработанными
на основе результатов эксперимента с первой се-
рии экранов.

Детекторная часть внутри экранируемого
объема закреплена на механическую ферму
(рис. 1), обеспечивающую целостность всей
конструкции. Эта ферма обеспечивает закреп-
ление съемных защитных экранов, а также креп-
ление прибора на узкую модуль-полку малого
лабораторного модуля внутри гермоотсека.
Сменные защитные экраны представляют собой
полностью пассивные элементы механической
конструкции, и на рис. 1 не показаны. Фотогра-
фия всей аппаратуры БТН-М2 в сборе с защит-
ными экранами приведена на рис. 2.

Общая блок-схема электроники прибора
БТН-М2 показана на рис. 3. Аппаратура БТН-М2
представляет собой дублированное устройство с
двумя полукомплектами, один из которых нахо-
дится в холодном резерве. Подача первичного пи-
тания (+27 вольт) и переключение полукомплек-
тов электроники производится подачей релейных
команд от системы управления бортовым ком-
плексом (СУБК). Подтверждение работы первого

или второго полукомплекта соответственно, а
также мониторинг тепловых режимов прибора
производится системой бортовых измерений
(СБИ) РС МКС. Обмен командной и телеметриче-
ской информацией реализован с помощью резер-
вированного интерфейса Ethernet 10/100 Мбит. Для
переключения на резервный полукомплект элек-
троники прибора необходимо физическое пере-
ключение интерфейсного кабеля на резервный
разъем средствами экипажа МКС. Сводные ха-
рактеристики аппаратуры БТН-М2 приведены в
табл. 1.

2.2. Устройство детекторной части

Структурная схема детекторной части ГНС
приведена на рис. 4, а внешний вид – на рис. 5.
Как уже отмечалось выше, основной детектор-
ный блок (ГНС) представляет собой практически
полную копию прибора МГНС, состоящего из
пяти детекторных узлов, цифрового ядра управ-
ления и обработки сигналов, резервированных
источников вторичного питания и резервирован-
ного командно-телеметрического интерфейса.

Детектирование нейтронов низких энергий
производится с помощью трех сенсоров, которые
имеют одинаковые гелиевые счетчики фирмы

Рис. 1
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LND 25169 с давлением газа 20 атмосфер и раз-
личные конструкции внешних частей:

• Сенсор SD1 не имеет оболочки и детектиру-
ет тепловые и эпитепловые нейтроны с энергия-

ми от 0.025 эВ до верхнего порога чувствительно-
сти <500 эВ;

• Сенсор SD2 имеет оболочку из листа кадмия
толщиной 1 мм и детектирует только эпитепло-

Рис. 2

Таблица 1. Характеристики аппаратуры БТН-М2

Параметр Значение

Габаритные размеры 266 × 450 × 480 мм
Масса Не более 42 кг (вместе с защитными экранами)
Потребляемая мощность Не более 15 Вт
Напряжение питания 15–50 В
Пусковой ток Не более 700 мА
Рабочий температурный диапазон –40...+50°С
Командно-телеметрический интерфейс Ethernet 10/100 mbit
Объем телеметрической информации Не более 4 Мбайт/сут
Количество команд Не более 5 команд/сут
Объем внутренней памяти, Мбайт 2 Гбайт
Место установки ПГО 1 МЛМ РС МКС, УРМ-В, узкая модуль-полка
Радиационная стойкость Не менее 5 крад
Назначенный ресурс Не менее 35000 ч
Вероятность безотказной работы Не менее 0.9
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Рис. 3
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вые нейтроны с энергиями от 0.4 эВ (порог кад-
миевого поглощения) до 500 эВ. Сопоставление
данных измерений детекторов SD1 и SD2 позво-
ляет определить поток тепловых нейтронов;

• Сенсор MD имеет оболочку из листа кадмия
толщиной 1 мм и толстую оболочку замедлителя
нейтронов из полиэтилена высокого давления с
толщиной 10 мм; этот сенсор детектирует нейтро-
ны с энергиями 10 эВ–1 МэВ.

Детектирование нейтронов разных энергий
одними и теми же нейтронными счетчиками
обеспечивается специальными физическими
свойствами оболочек указанных сенсоров: так,
полиэтилен высокого давления, имеющий в сво-
ем составе большое количество водорода, хорошо
замедляет исходные нейтроны до тепловых и эпи-
тепловых энергий, тем самым смещая исходный
спектр в область более низких энергий, где счет-
чик имеет максимальную эффективность регистра-
ции. Оболочка из листа кадмия толщиной не менее
одного миллиметра обеспечивает защиту SD2 и MD
от потока нейтронов с энергиями <0.4 эВ.

Сцинтилляционный детектор нейтронов вы-
соких энергий 0.1–8 МэВ выполнен на основе со-
ставного детектора из стильбена и органического

пластика с ФЭУ Hamamatsu R5611. В данном де-
текторе применена схема дискриминации сигна-
лов по форме для разделения нейтронных собы-
тий в сцинтилляторе от событий заряженных ча-
стиц. Таким образом, своими нейтронными
детекторами прибор покрывает энергетический
диапазон энергий от 0.025 эВ до 8 МэВ.

В сцинтилляционном гамма детекторе исполь-
зуется кристалл бромида церия CeBr3 размером 3 ×
× 3 дюйма. На данный момент этот сцинтиллятор
имеет одно из наилучших спектральных разреше-
ний из всех сцинтилляционных детекторов.
Устройством считывания сигнала является фото-
электронный умножитель (ФЭУ) с усиленной
прочностью Hamamatsu R1307. Данная пара “де-
тектор-ФЭУ” уже неоднократно демонстрировала
в нескольких предыдущих разработках свою на-
дежность, низкий собственный шум и спектраль-
ное разрешение на уровне 4.3% на 662 кэВ (рис. 6).
Как уже отмечалось выше, в данном приборе ис-
пользуется спектрометр с уменьшенным мертвым
временем обработки сигнала (<4 мкс.) для записи
профилей гамма событий с высоким временным
разрешением, а энергетический диапазон гамма
канала составляет 0.2–10 МэВ.

Рис. 5
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Для всех пяти детекторных узлов требуется вы-
сокое напряжение с различными значениями
(600–1100 В), которое формируется внутри при-
бора с помощью слаботочных миниатюрных вы-
соковольтных преобразователей фирмы PICO
Electronics. Каждый из преобразователей имеет
несколько фиксированных значений напряже-
ний для подбора оптимального режима измере-
ний каждого из детекторов. Значения высокого
напряжения могут быть изменены командами с
Земли.

Электронным ядром прибора является про-
граммируемая логическая интегральная микро-
схема (ПЛИС) фирмы Actel объемом 3 млн. вен-
тилей, благодаря которой реализованы практиче-
ски все основные функции прибора:

• Прием и выполнение команд;
• Обработка и запись в память событий от пя-

ти детекторов;
• Формирование и передача фотонных слов

процессорным модулям;
• Формирование и передача служебной теле-

метрической информации (значения термодат-
чиков, отказы высоковольтных преобразовате-
лей, статус прибора и пр.).

В режиме измерений детекторный блок ГНС
формирует “сырую” информацию в виде битово-
го потока фотонных и нейтронных “слов” с дан-
ными о событиях регистрации в пяти детекторах

для последующей обработки этой информации
программным обеспечением процессорных мо-
дулей. Каждое нейтронное (фотонное) слово со-
стоит из 10 байт информации в строго определен-
ном формате, в котором присутствуют: синхро-
маркер (1 байт), номер канала детектора (1 байт),
значение амплитуды с детектора (2 байта) и внут-
реннее время ГНС с дискретностью привязки 20 нс.

Для предотвращения потери данных при боль-
ших загрузках детекторов (солнечные события,
гамма-вспышки и пр.) в ГНС организован буфер
для хранения научных данных на тридцать две
тысячи зарегистрированных событий.

2.3. Устройство защитных экранов

Одним из важнейших элементов конструкции
прибора БТН-М2 являются защитные экраны от
вторичного потока нейтронов на борту МКС, эф-
фективность которых намечено измерять во вре-
мя проведения эксперимента.

На начальном этапе эксперимента с аппарату-
рой БТН-М2 будет применяться первая серия
экранов из слоя полиэтилена высокого давления,
работающего как замедлитель нейтронов, и слоя
порошка изотопа бора 10В, работающего как по-
глотитель нейтронов низких энергий. Данная
двуслойная пара уже подтвердила свою высокую
эффективность в таких космических экспери-

Рис. 6. Спектр гамма детектора с источником Cs-137. Ось Х – каналы спектрометра, ось Y – отсчеты.
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ментах как ЛЕНД (миссия NASA LRO) и ФРЕНД
(российско-европейская миссия ЭкзоМарс-2016).
На начальном этапе эксперимента БТН-М2 плани-
руется экспериментально оценить экранирующие
свойства первой серии экранов с точки зрения
биологической защиты. В дальнейшем, с учетом
данных измерений, планируется создать вторую
серию экранов с возможным увеличением тол-
щины слоев и/или добавлением слоев из других
веществ, поглощающих нейтроны. 

Сечение конструкции одного из защитных
экранов приведено на рис. 7. Толщины и отноше-
ния защитных слоев рассчитывались исходя из оп-
тимального соотношения экранирующих свойств
и массовых характеристик – слой полиэтилена со-
ставляет 2 см (свыше этой толщины повышение
эффективности замедления нейтронов космиче-
ского спектра резко падает), а толщина поглощаю-
щего борового слоя занимает всю оставшуюся до-
ступную массу аппаратуры. На предварительном
этапе были проведены натурные испытания экра-
нирующих свойств экранов с источником нейтро-
нов PuBe со спектром, показанном на рис. 8 [17].
Эти испытания показали ослабление потока теп-
ловых нейтронов на 60% и для эпитепловых ней-

тронов на 35–40%. Эффективность защиты от
нейтронов высоких энергий составила более 50%.

Особенностью конструкции экрана и всего
прибора в целом является то, что не существует
ни одного прямого луча прохождения радиоак-
тивной частицы, который бы миновал защитные
слои экранов. Поскольку данные экраны являют-
ся съемными и сменными, то методика проведе-
ния эксперимента подразумевает сравнение ра-
диационного фона в окрестности прибора без за-
щитных экранов и с установленными экранами
для разных направлений потока нейтронов внут-
ри станции.

Измерения гамма-лучей и нейтронов в различ-
ных конфигурациях аппаратуры позволит оце-
нить степень анизотропии вторичного излучения
на разные условия космического полета. Очевид-
но, что изменение конфигурации экранов потре-
бует активного участия космонавтов-исследова-
телей в проведении эксперимента.

На последующем этапе эксперимента плани-
руется доставка на борт МКС второй серии экранов
с другими защитными материалами, разработан-
ных с учетом результатов, полученных на началь-
ном этапе. В итоге выполнения эксперимента будут
найдены оптимальные комбинации состава за-

Рис. 7
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медляющих и поглощающих нейтроны материа-
лов для их последующего применения на борту
пилотируемых космических аппаратов в даль-
нем космосе.

2.4. Устройство интерфейса 
с бортовыми системами МКС

Для соответствия требованиям МКС в части
командно-телеметрического интерфейса в при-
боре использованы резервированные индустри-
альные процессорные модули Cool SpaceRunner-
LX800 фирмы Lippert, работающие в режиме хо-
лодного резервирования. Данные модули осу-
ществляют командно-телеметрический обмен с
информационно-управляющей системой (ИУС)
МКС по интерфейсу Ethernet 10/100 Мбит, прием
“сырой” информации от детекторного блока ГНС
по интерфейсу RS-422 (на скорости до 1.5 Мбит/с),
а также предварительную обработку полученной
научной информации в зависимости от заданно-
го режима работы. Процессорные модули рабо-
тают под управлением операционной системы
Debian 10, в программных модулях применены
все возможные методы повышения надежности
работы, а также предусмотрена возможность об-
новления программного обеспечения в полете.

3. КОМАНДНАЯ И ТЕЛЕМЕТРИЧЕСКАЯ 
ИНФОРМАЦИЯ

Командование прибором БТН-М2 осуществ-
ляется с помощью ИУС посылками фиксирован-
ного формата с частотой посылок не чаще одной
команды в секунду; все команды подразделяются
на команды для детекторного блока ГНС и для
интерфейсных процессорных модулей (ПМ),
производящих обработку информации. Общий
список команд приведен в табл. 2. Получение и

исполнение каждой поданной на прибор коман-
ды подтверждается ответным статусным пакетом
с кодом результата выполнения команды.

Для управления прибором БТН-М2 преду-
смотрены следующие команды:

1. Команда установки уровня дискриминаторов
устанавливает уровень шума аналоговой части в
каждом из аналоговых трактов детекторов для
дискриминации полезного сигнала от шума;

2. Команда регулировки высокого напряжения на
детекторах обеспечивает возможность подбора
оптимального режима измерений. Для сцинтил-
ляционных детекторов увеличение (уменьшение)
высокого напряжения увеличивает (уменьшает)
коэффициент усиления ФЭУ и тем самым сужает
(расширяет) энергетический диапазон измере-
ний соответствующего канала измерений. Для ге-
лиевых счетчиков регулировка высокого напря-
жения позволяет компенсировать тепловые не-
стабильности аналогового тракта;

3. Команда выбора режима позволяет устанав-
ливать режимы работы прибора: режим передачи
исходных данных; режим накопления спектров;
режим всплесков.

Выбор режима работы будет продиктован до-
ступным объемом передаваемой на Землю теле-
метрической информации. Так, для режима пере-
дачи исходных данных объем телеметрии макси-
мален, аппаратура записывает в телеметрию
каждое отдельное событие в детекторе, ему при-
сваивается бортовое время с высокой точностью.
В этом режиме процессорный модуль передает
данные в ИУС без дополнительной обработки,
полученные на Земле данные предполагают са-
мый широкий спектр пост-обработки, включая
точное пофотонное воспроизведение временных
профилей. Оценочный объем суточной телемет-

Рис. 8
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рии в этом режиме при спокойной солнечной ак-
тивности может достигать 2 Гбайт/сут.

В режиме накопления спектров для уменьше-
ния телеметрической нагрузки на радиоканал
МКС процессорные модули производят накопле-
ние спектров с каждого из детекторов на борту за
установленное время, которое задается командой
с Земли, с последующей передачей в ИУС. В этом
режиме объем суточной телеметрии минимален
(порядка 50 Мбайт/сут. для времени накопления
спектра 20 с), но отсутствует какая-либо возмож-
ность записи временных профилей солнечных
событий и всплесков в высоком временном раз-
решении, объем телеметрии в данном режиме
можно регулировать путем изменения времени
накопления спектров.

Режим всплесков – паллиативный режим,
имеющий невысокий телеметрический объем, но
записывающий временные профили всплеско-
вых событий с высоким временным разрешением
при выполнении заданных критериев всплеско-
вой логики;

4. Команда на изменение времени накопления
спектра; эта команда актуальна только в режиме
всплесков и накопления спектров;

5. Команда на изменение параметров всплеско-
вой логики; эта команда актуальна только в режи-
ме всплесков;

6. Команда на загрузку нового программного
обеспечения процессорных модулей; команда мо-

жет понадобится в полете для расширения функ-
циональности аппаратуры в будущем;

7. Команда управления размером файла для пе-
редачи научных данных из БТН-М2 в ИУС про-
исходит по протоколу NFS (network file system),
где БТН-М2 выступает в роли сервера, хранящего
файлы данных. Через определенные промежутки
времени ИУС забирает с флэш-диска прибора
новые файлы, максимальный размер этих файлов
регулируется этой командой;

8. Команда выбора канала обмена с ГНС позволя-
ет выбрать основной или резервный канал RS-422.

9. Команда перезагрузки процессорного модуля
производит перезагрузку всего программного
обеспечения прибора.

Дополнительно БТН-М2 производит синхро-
низацию бортового времени по протоколу NTP с
одним из бортовых серверов МКС для записи ко-
да бортового времени (КБВ) в каждое из нейтрон-
ных или фотонных слов, а также для привязки
служебной телеметрической информации к тра-
екторным данным.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

На данный момент опытный образец аппара-
туры БТН-М2 проходит полный цикл конструк-
торско-доводочных испытаний (КДИ), включа-
ющий вибрационные, ударные, климатические
испытания, а также испытания на электромаг-
нитную совместимость в соответствии с общими

Таблица 2. Список команд аппаратуры БТН-М2

Номер Команда Получатель 
команды Назначение команды

1 Установка уровней дискри-
минаторов

ГНС Устанавливает нужный уровень дискриминатора для 
конкретного канала детектора

2 Установка уровней высо-
кого напряжения

ГНС Устанавливает нужный уровень высокого напряжения 
для конкретного детектора

3 Режим работы ПМ Устанавливает режим обработки “сырых” данных и тип 
производимой информации

4 Время накопления спектра ПМ Устанавливает время накопления спектра при режиме 
генерации спектров

5 Параметры всплесков ПМ Устанавливает параметры и критерии триггеров всплес-
ковой логики

6 Образ системы ПМ Устанавливает номер образа системы при следующей 
загрузке активного процессорного модуля

7 Размер файла ПМ Устанавливает максимальный размер файла данных на 
флэш-диске активного процессорного модуля

8 Канал обмена с ГНС ПМ Устанавливает активный канал обмена с блоком ГНС 
(основной/резервный)

9 Перезагрузка ПМ Команда на принудительную перезагрузку процессор-
ного модуля
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требованиями РКК “Энергия” для космической
аппаратуры, устанавливаемой на РС МКС. Нача-
ло работы штатного образца аппаратуры (ШО)
на борту модуля МКС “Наука” запланировано на
2023–2024 г.

Второй этап космического эксперимента
“БТН-Нейтрон” с комплексом аппаратуры
БТН-М1 вне гермоотсека модуля “Звезда” и
БТН-М2 в гермоотсеке модуля “Наука” позволит:

• Измерить потоки нейтронов и широком
диапазоне энергий вдоль различных направлений
внутри и вне гермоотсека МКС в различных гео-
магнитных условиях орбитального полета МКС
как во время спокойного Солнца, так и в услови-
ях солнечных вспышек или протонных событий.

• Изучить поглощающие характеристики раз-
личных защитных экранов от вторичного ней-
тронного на борту МКС. Данные, полученные в
условиях полета на высоких геомагнитных широ-
тах или в области ЮАМА, позволят эксперимен-
тально воспроизвести условия на межпланетном
космическом аппарате под воздействием галак-
тических космических лучей.

• Измерить энергетические спектры потоков
вторичных гамма-лучей вдоль разных направле-
ний внутри гермоотсека МКС в различных гео-
магнитных условиях орбитального полета МКС
во время спокойного Солнца или в течение сол-
нечных вспышек или протонных событий.

• Измерить потоки и энергетические спектры
гамма-лучей от солнечных вспышек, наземных
гамма-вспышек НГВ и космических гамма-
всплесков КГВ с предельно высоким временным
разрешением; проверить гипотезу о возможном
спорадическом нейтронном излучении земной
атмосферы во время НГВ.
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