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СОЗДАНИЕ ВЫСОКОВАКУУМНОЙ ЗОНЫ В 
АЭРОДИНАМИЧЕСКОМ СЛЕДЕ ЗА ЗАЩИТНЫМ 

ЭКРАНОМ В УСЛОВИЯХ ОРБИТАЛЬНОГО ПОЛЕТА НА 
ВЫСОТАХ H = 250 – 400 КМ

О. П. Пчеляков1, В. В. Блинов1, А. И. Никифоров1,
Л. В. Соколов1, Л. Л. Зворыкин2

1Институт физики полупроводников имени А. В. Ржанова СО РАН,
г. Новосибирск, Российская Федерация

2ПАО «Ракетно-космическая корпорация «Энергия» имени С. П. Королёва»,
г. Королев, Московская область, Российская Федерация

На высотах орбитального полета при поперечном обтекании защитного экрана невоз-
мущенным набегающим потоком в аэродинамическом следе за ним существует ста-
бильная естественная область глубокого вакуума. В этой области «космического» 
вакуума достигаются уровни разрежения порядка 10–14 – 10–10 мм рт. ст. и ниже при 

почти полном отсутствии кислорода и углеродсодержащих компонент.
При проведении оценок достигаемых уровней разрежения предполагалось, что с рабочей 
(«теневой») поверхности защитного экрана предварительно удалены сорбированные 
примеси, и скорости собственного газовыделения в зону следа соответствуют парци-
альному давлению порядка 10–14 мм рт. ст. Этот уровень газовыделения характерен 

для обезгаженных металлов, применяемых в сверхвысоковакуумной технике.
Результаты оценок также показали, что из окружающей среды в зону разрежения за 
защитным экраном преимущественно попадают «быстрые» молекулы Не и Н2, скоро-
сти теплового движения которых существенно превышают орбитальную скорость по-
лета, и их парциальные давления на высотах Н ≈ 250 – 400 км на пять-шесть порядков 
ниже по сравнению с указанным выше парциальным давлением молекул газовыделения. 
Настоящая статья посвящена разработке научных основ эксперимента в условиях ор-
битального полета международной космической станции и обоснованию целесообраз-

ности его проведения.
 

Ключевые слова: космическое материаловедение, молекулярно-лучевая эпитаксия, за-
щитный экран, орбитальный полет, сверхвысокий вакуум.

Введение

Давление за защитным экраном (ЗЭ) при его 
автономном полете в верхней атмосфере должно 
зависеть только от степени обезгаженности «те-
невой» поверхности, и уровень разрежения за ЗЭ 
тогда может быть обеспечен на два-три порядка 
лучше предельного вакуума, достигаемого в вы-
соковакуумных наземных технологических уста-
новках. Изменение параметров течения в аэроди-
намическом следе за ЗЭ показано на рис. 1, 2. На 
рис. 1 приведены расчетные положения изобар в 
поле течения, а на рис. 2 построено изменение 

	 ©	 Пчеляков О. П., Блинов В. В., Никифоров А. И., 
Соколов Л. В., Зворыкин Л. Л., 2018

давления по оси течения с учетом собственного 
газовыделения с внутренней поверхности ЗЭ.

Как показывают расчеты, размеры и поло-
жение зоны высокого вакуума в аэродинамиче-
ском следе при Н = 250 – 400 км слабо зависят 
от высоты полета (табл. 1). На этих же высотах 
значения параметров SН и θ, характеризующие 
условные границы аэродинамического следа за 
ЗЭ, зависят в основном от уровня солнечной ак-
тивности и обычно изменяются в пределах SH ≈ 
4–8, и θ ≈ 10°–15°.

При поперечных размерах ЗЭ ~ 3 м тех-
нологическая зона в области глубокого «косми-
ческого» вакуума условно представляет цилин-
дрическую область с диаметром порядка 0,7 м и 
с протяженностью от днища экрана ~ 1,5 м, т.е. 
вполне допускает размещение за ЗЭ технологи-

Посвящается светлой памяти Зворыкина Льва Львовича

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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ческой, научной и контрольно-измерительной 
аппаратуры.

Область «космического» глубокого вакуу-
ма по сравнению с рабочими камерами наземных 
вакуумных установок обладает следующими ха-
рактерными особенностями:

•	 продолжительность существования этой 
области определяется только длительностью ор-
битального полета;

•	 стабильность уровней разрежения, недо-
стижимая в наземных условиях;

•	 открытость в полупространство.

Влияние собственной внешней 
атмосферы космических объектов

Однако при реализации рассматриваемо-
го проекта в составе российского сегмента (РС) 
международной космической станции (МКС) в 
условиях орбитального полета необходимо учи-
тывать собственную внешнюю атмосферу (СВА), 
образующуюся около этого объекта.

При проведении на борту орбитальной 
станции (ОС) «Салют» и орбитального комплек-
са (ОК) «Мир» астрофизических, геофизических, 
материаловедческих и технических эксперимен-
тов установлено, что около этих объектов обра-
зуется СВА, оказывающая негативное влияние 
на результаты измерений и на состояние изме-
рительных приборов. СВА представляет собой 
комплексное динамическое образование, вклю-
чающее в себя газовую, аэрозольную, и мелкоди-
сперсную фазы. К основным источникам форми-
рования СВА, в частности, относятся:

•	 десорбция и диффузия газов и паров, ад-
сорбированных и абсорбированных материалами 
внешних покрытий;

•	 деструкция и испарение материалов 
внешних покрытий;

•	 газовые струи работающих двигателей, 
выбросы газов и паров при работе системы жиз-
необеспечения;

•	 утечка газов из гермоотсеков;
•	 выбросы аэрозольных и дисперсных ча-

стиц при запуске и отсечке двигателей и через 
дренажные системы;

•	 выбросы дисперсных частиц при ви-
брации элементов конструкции и механических 
ударных воздействиях.

На станции «Салют-7» в эксперименте 
«Астра-1» [1] при масс-спектрометрических из-
мерениях было зафиксировано присутствие в 
СВА следующих газов и паров, приведенных в 
табл. 2.

По наблюдениям экипажей космических 
кораблей «Союз», ОС «Салют» и ОК «Мир» пер-
воначально дисперсная фаза СВА образуется по-
сле отделения выводимого на орбиту объекта от 

последней ступени носителя, когда в поле зрения 
наблюдается значительное количество дисперс-
ных частиц (по визуальным оценкам порядка не-
скольких тысяч с размерами ~ 1–2 мм). При раз-
личных механических воздействиях на элементы 
конструкции космических объектов (вибрации, 
операции стыковки и расстыковки) в СВА появ-
ляется множество дисперсных частиц, размеры 
которых по оценкам их яркости составляют от 
0,1 мм до нескольких миллиметров.

Эти дисперсные частицы фиксируются, как 
правило, на расстояниях до 15 м от поверхности 
ОК [2]. Аэрозольные и дисперсные частицы, кро-
ме того, могут представлять собой конденсаты и 
продукты неполного сгорания компонентов то-
плива при запусках и отсечках двигателей. Для 
импульсных двигателей длительность переход-
ных процессов составляет до 50 % времени их 
работы, поэтому в продуктах выхлопа может на-
ходиться до половины массы используемого то-
плива.

В стационарном состоянии СВА, когда 
длительное время не производятся динамиче-
ские операции (например, при гравитационной 
стабилизации), давление газовой фазы СВА у по-
верхности ОК составляет по расчётным оценкам 
~ 10–6 – 10–5 мм рт.ст. [1], что подтверждается дан-
ными натурных измерений при использовании 
датчика ДВЛС. По данным этих измерений также 
установлено, что давление в СВА на расстоянии 
3 м от поверхности ОК составляет 10–7 – 10–6 мм 
рт. ст., а на расстояниях порядка 10 м от поверх-
ности ОК не превышает значений порядка 10–7 
мм рт. ст. [3].

При динамических операциях, когда рабо-
тают двигательные установки, давление в СВА 
резко возрастает на 2–4 порядка по сравнению с 
фоновыми условиями, а затем релаксирует к ис-
ходному состоянию. Время релаксации возмуще-
ния давления определяется циклограммой рабо-
ты двигателей, а также размерами участков по-
верхности элементов конструкции, попадающих 
в зону действия струй этих двигателей. Так, на-
пример, двигательные установки систем коррек-
ции и ориентации ОК преимущественно работа-
ют в импульсном режиме, а направления истече-
ния струй выбираются из условия допустимости 
силового и теплового воздействия на внешние 
поверхности элементов конструкции только пе-
риферийных зон этих струй. Через эти перифе-
рийные зоны протекает не более 2–3 % массы 
газов от общего расхода, и поэтому в этом случае 
время релаксации СВА к фоновому состоянию, 
как показывают натурные измерения, составля-
ет от нескольких до десятков минут. При рабо-
те же двигателей систем стыковки и разделения 
воздействию струй двигательной установки (ДУ) 
подвергается значительная часть внешней по-
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верхности космического объекта, и характерное 
время релаксации СВА к фоновому состоянию 
возрастает до десятков часов. В динамическом 
состоянии состав СВА определяется в основном 
продуктами выбросов из ДУ.

Эти обстоятельства указывают на необ-
ходимость применения специальных выносных 
устройств, обеспечивающих функционирование 
экспериментальной и измерительной аппаратуры 
за пределами СВА при проведении материало-
ведческих, технологических, астрофизических и 
геофизических исследований в составе РС МКС.

В процессе эксплуатации ОС «Салют» и 
ОК «Мир» проведено в общей сложности бо-
лее 450 экспериментов по реализации базовых 
космических технологий, а также отработаны 
уникальные технологии по сборке и развертыва-
нию в космосе экипажами ОС и ОК ферменных 
и пленочных крупногабаритных конструкций. 
Кроме того, отработаны методы и средства для 
проведения в открытом космосе регламентных и 
ремонтно-восстановительных работ по обслужи-
ванию аппаратуры, по продлению ресурса ОК и 
его систем.

Этот имеющийся опыт позволил создать 
специализированную установку «Тюльпан», 
снабженную выносным устройством для обе-
спечения обтекания ЗЭ невозмущенным набега-
ющим потоком на высотах орбитального полета 
[4; 5].

В частности, в качестве прототипа такого 
выносного устройства был использован задел, 
накопленный при создании и отработке раздвиж-
ных ферм типа «Опора».

Экспериментальная установка 
«Тюльпан» и перспективы 
ее использования

Установка «Тюльпан» разработана в 
Институте электросварки им. Е. О. Патона НАН 
Украины и РКК «Энергия» имени С. П. Королева 
при участии сотрудников Института физики по-
лупроводников имени А. В. Ржанова Сибирского 
отделения РАН [6–9]. Эта установка представля-
ет собой бортовой комплекс средств обеспечения 
сверхвысокого вакуума для РС МКС как новой 
технологической среды, не имеющей наземных 
аналогов. В состав основных узлов эксперимен-
тальной установки «Тюльпан» входят:

•	 многоразовое устройство выдвижения и 
складывания (МУВС);

•	 ЗЭ с поворотной платформой (ПП);
•	 платформа полезной нагрузки (ППН);
•	 платформа крепления;
•	 контрольно-измерительная и научная ап-

паратура (КИА и НА), устанавливаемая на ППН;
•	 силовые и информационные кабели.

Установка «Тюльпан» может быть исполь-
зована в составе РС МКС или в составе автоном-
ного космического аппарата. Посадочное место 
для монтажа установки на внешней поверхности 
РС МКС выбирается из условия гарантированно-
го выноса ЗЭ с КИА и НА в невозмущенный на-
бегающий поток при полном раскрытии МУВС. 
Основные цели исследований, проводимых на 
установке «Тюльпан» в условиях полета РС МКС, 
заключаются в следующем:

•	 измерение параметров и определение 
структуры течения (состав, концентрации, уров-
ни разрежения, наличие мелкодисперсных ча-
стиц и т. д.) в ближнем аэродинамическом следе 
за ЗЭ при поперечном обтекании;

•	 экспериментальное подтверждение воз-
никновения в условиях орбитального полета вы-
соковакуумной зоны в аэродинамическом следе 
за ЗЭ при поперечном обтекании (с уровнями 
вакуума ~ 10–14 – 10–12 мм рт. ст. и с практически 
бесконечной скоростью откачки, недостижимых 
в наземных промышленных высоковакуумных 
установках);

•	 экспериментальное подтверждение прин-
ципиальной возможности использования этой 
зоны для реализации новых высоких техноло-
гий (например, выращивание полупроводнико-
вых структур типа 3–5, 4–4 и 2–6 методом мо-
лекулярно-лучевой эпитаксии (МЛЭ), синтез 
которых требует уровней разрежения не менее 
10–12 мм рт. ст.).

Проведение технологических исследова-
ний в области МЛЭ на установке «Тюльпан» на 
высотах орбитального полета позволяет исполь-
зовать следующие преимущественные факторы 
орбитального полета:

1. Глубокий вакуум (~10–14 – 10–12 мм рт.ст.) 
и практически полное отсутствие кислорода и 
углеродсодержащих компонент в технологиче-
ской зоне за ЗЭ. Полученные в таких условиях 
эпитаксиальные слои могут обладать рекордны-
ми характеристиками по чистоте и концентрации 
центров безизлучательной рекомбинации. Это 
экспериментально доказано в 1996 г. в программе 
США [10; 11].

2. Близкие к предельно возможным ско-
рость и производительность откачки компонент 
рабочего молекулярного пучка, создающие уни-
кальную возможность для сверхбыстрой смены 
химического состава газовой фазы в зоне роста 
на поверхности подложки. Указанные факторы 
позволяют получать гетеропереходы с идеально 
резкими профилями.

3. Практически полное отсутствие стенок 
рабочей камеры и возможность существенного 
уменьшения суммарной поверхности элементов 
технологической оснастки в зоне эпитаксиаль-
ного роста. Это позволяет устранить накопление 
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Рис. 1. Уровни разрежения за ЗЭ при поперечном 
обтекании в условиях орбитального полета

 
Рис. 2. Распределение давления по оси 

аэродинамического следа за ЗЭ при поперечном 
обтекании в условиях орбитального полета

ранее распыленных веществ (эффект «памяти») и 
их неконтролируемый перенос в пленку при по-
следующем росте других материалов и сочетать 
получение разнородных материалов без тради-
ционного переноса подложки из одной ростовой 
камеры в другую. Кроме того, также появляется 
возможность увеличить количество независи-
мых индивидуальных источников молекулярных 
пучков и получать сверхрезкие гетеропереходы и 
границы раздела между эпитаксиальными слоя-
ми, а также формировать многослойные структу-
ры, содержащие большое число разных по соста-
ву слоев.

4. Возможность значительного увеличения 
расстояния от подложки до источника молеку-
лярного пучка. Этот фактор является основным 
параметром, определяющим однородность слоев 
по площади подложек, и играет особую роль при 
увеличении их диаметра.

5. Возможность использования токсичных 
летучих жидкостей и газов (гидриды, металлор-
ганические соединения) в качестве исходных 
материалов для синтеза пленок без загрязнения 
окружающей среды. Эти соединения быстро рас-
сеиваются до безопасных концентраций и легко 
разлагаются на безопасные компоненты под дей-
ствием солнечного ионизирующего излучения.

Таблица 1

Положение изобары р ≈ 10–12 мм рт. ст. на оси 
аэродинамического следа

Н [км] 250 300 350 400

гр ЗЭx x R=  1,058 1,078 1,115 1,135

Таблица 2

Состав газовой фазы СВА

М Нейтралы Ионы М Нейтралы Ионы

2 H2 (ДУ) 28 N2 (ДУ, НП, УТ) N2+ (ДУ, НП, УТ)

4 He (ДУ) 28 CO (ДУ)

14 N (ДУ, НП) N+ (ДУ, НП) 30 NO (ДУ) NO+ (ДУ)

16 CH4 (ДУ) 32 O2 (НП) O2+ (НП)

17 O (НП) O+ (НП) 40 Ar (НП)

18 H2О H2O+ 44 CO2 CO2+

19 H3O+ (ДУ) 103 Фреоны (21)
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Здесь М – массовое число составляющей 
газовой фазы; Г, ДУ, НП и УТ – соответствуют 
наименованиям источников СВА (газовыделе-
ние, двигательные установки, набегающий по-
ток и утечки из отсеков и систем ОК). В табл. 2 
отсутствуют данные по «тяжелым» компонентам 
из-за ограниченной разрешающей способности 
по массовым числам, использованной в экспери-
менте «Астра-1» масс-спектрометрической аппа-
ратуры.

Заключение

Результаты исследований сибирских уче-
ных показали, что развивать крупномасштабное 
производство наноструктурных высокоэффек-
тивных космических солнечных батарей в России 
чрезвычайно важно для обеспечения программ 
космических исследований и обороноспособ-
ности страны, для развития систем космической 
связи, информационных и информационно-управ-

ляющих систем. В настоящее время в Институте 
физики полупроводников имени А. В. Ржанова 
СО РАН в сотрудничестве с красноярскими уче-
ными из Красноярского научного центра СО РАН 
и предприятия АО «Информационные спутнико-
вые системы» имени академика М. Ф. Решетнёва» 
планируется создание оборудования МЛЭ для вы-
ращивания структур высокоэффективных преоб-
разователей солнечного света в электричество. По 
заказу Роскосмоса разработан и прошел приемку 
эскизный проект установки для синтеза в услови-
ях космического пространства нового материала 
для высокоэффективных солнечных батарей.

Перед нами стоит задача разработать от-
ечественную импортонезависимую технологию и 
оборудование для создания солнечных элементов 
космических аппаратов и организовать их произ-
водство в Российской Федерации, для чего целе-
сообразно дальнейшее развитие сверхвысоковаку-
умной технологии МЛЭ.
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THE CREATION OF A HIGH VACUUM ZONE IN THE 
AERODYNAMIC WAKE BEHIND A PROTECTIVE SCREEN IN 

THE CONDITIONS OF ORBITAL FLIGHT ON THE ALTITUDE 
H = 250 – 400 KM

O. P. Pchelyakov1, V. V. Blinov1, A. I. Nikiforov1, 
L. V. Sokolov1, L. L. Zvorykin2 

1Rzhanov Institute of Semiconductor Physics SB RAS, Novosibirsk, Russian Federation
2S. P. Korolev Rocket and Space Public Corporation Energia, Korolev, Russian Federation 

At the heights of orbital flight at the transverse flow around the protective shield unperturbed oncoming 
flow in the aerodynamic wake behind it there is a stable natural region of high vacuum. In this area of the 
«space» vacuum the levels of vacuum of the order are reached 10–14 – 10–10 mm Mercury and below in the 

almost complete absence of oxygen and carbonaceous components.
When assessing the achieved levels of dilution, it was assumed that the working («shadow») protective 
shield surface pre-adsorbed impurities are removed, and the speed of its own gas in the area of the track 

does not exceed this level, which corresponds to a partial pressure of about 10–14 mm Mercury.
The results of the evaluations also showed that from the environment into the vacuum zone for protective 
shield mostly fall into the «fast» molecules of He and H2, the thermal velocity which significantly exceed 
the orbital velocity of flight, and their partial pressure at altitudes of 250 – 400 km five to six orders of 
magnitude lower compared to the above-mentioned partial pressure of molecules of gas. This article is 
devoted to the development of the scientific basis of the experiment in the conditions of the orbital flight of 

the international space station and the justification of its feasibility.

Keywords: space materials science, molecular beam epitaxy, shield, orbital flight, ultrahigh vacuum.
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Разрабатываемый расчетно-экспериментальный метод модального анализа крупно-
габаритных трансформируемых космических конструкций заключается в разделении 
конструкции на составные части, проведении модальных испытаний этих частей, кор-
рекции математических моделей составных частей по результатам испытаний, син-
тезе математических моделей составных частей для построения глобальной модели 
всей конструкции, определении динамических характеристик всей конструкции по гло-
бальной математической модели. Изложен способ определения параметров собствен-
ных тонов колебаний составных частей конструкций в модальных испытаниях, обла-
дающий низкой чувствительностью к погрешностям измерений и взаимному влиянию 
тонов с близкими собственными частотами. Эффективность этого способа проиллю-
стрирована результатами испытаний самолетов и агрегата космического аппарата. 
Для коррекции математических моделей составных частей матрицы жесткости и 
инерции подвергаются процедуре редуцирования. Глобальная математическая модель 
конструкции является результатом синтеза скорректированных редуцированных ма-
триц инерции и жесткости составных частей. Целесообразность решения проблемы 
определения модальных характеристик трансформируемых космических конструкций 
по результатам испытаний составных частей объясняется их большими габаритами 
и сложностью в собранном виде. Кроме того, крупногабаритные космические конструк-
ции имеют, как правило, низкие – до одной десятой доли герца – собственные частоты. 
Экспериментальный модальный анализ этих конструкций сопряжен с серьезными труд-
ностями. В качестве примера реализации разрабатываемого метода приведены резуль-

таты модального анализа макета зонтичной антенны космического аппарата.

Ключевые слова: крупногабаритные трансформируемые космические конструкции, со-
ставные части конструкций, модальные испытания, математическая модель, коррек-
ция математических моделей, синтез математических моделей, модальные характери-

стики.

Введение 

Результаты экспериментального модального 
анализа (модальных испытаний): собственные ча-
стоты и формы, обобщенные массы и декременты 
собственных тонов колебаний являются исходны-

	 ©	 Бернс В. А., Левин В. Е., Красноруцкий Д. А.,   
Маринин Д. А., Жуков Е. П., Маленкова В. В.,     
Лакиза П. А., 2018 

ми данными при верификации математических 
моделей космических конструкций [1]. Эти моде-
ли необходимы для обеспечения управляемости 
и оценки реакции на динамическое воздействие 
космических аппаратов. Модальные испытания 
крупногабаритных трансформируемых конструк-
ций (КТК) сопряжены с определенными трудно-
стями [2]. Отметим основные из них. Поскольку 
эти конструкции имеют большую протяженность, 
то для их испытаний необходимо помещение со-

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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снижает влияние воздушной среды и позволяет 
использовать в испытаниях датчики ускорений. 

Уравнения вынужденных колебаний состав-
ных частей КТК в процессе модальных испыта-
ний запишем в виде 

(1)

Здесь A, С и H – матрицы инерции, жестко-
сти и демпфирования; X – вектор перемещений 
точек объекта испытаний; F – вектор сил гармо-
нического возбуждения колебаний. Для удобства 
дальнейшего изложения вектор X представим в 
комплексном виде X = U + iV, где i – мнимая еди-
ница. В этом случае U – действительная, а V – 
мнимая составляющая перемещений.

Будем полагать, что демпфирование колеба-
ний составных частей по каждому собственному 
тону описывается обобщенным коэффициентом 
демпфирования, подбором сил возбуждения реа-
лизованы режимы фазовых резонансов, определе-
ны собственные частоты pk и соответствующие им 
собственные векторы колебаний wk, k = 1, 2, …, N 
(N – число исследуемых собственных тонов) [5]. 
Представим вынужденные колебания составных 
частей КТК в виде совокупности собственных 
движений X = Wg (W – матрица собственных век-
торов). Используя условия ортогональности соб-
ственных векторов 

и в качестве обобщенной координаты g перемеще-
ние точки нормировки тона, запишем (1) для каж-
дого тона колебаний в виде уравнения линейного 
осциллятора

Здесь a, c, h – обобщенная масса, жесткость 
и коэффициент демпфирования тона, подлежащие 
определению по результатам модальных испыта-
ний; Q – обобщенная сила возбуждения колеба-
ний.

В результатах модальных испытаний – па-
раметрах собственных тонов колебаний – при-
сутствуют, как правило, некоторые погрешности. 
Основными источниками этих погрешностей яв-
ляются взаимное влияние собственных тонов ко-
лебаний конструкций и случайные погрешности 
измерения в эксперименте [6].

Следствием взаимного влияния тонов, ко-
торое не удается устранить многоканальной си-
стемой возбуждения, является появление вклада 
близкого по частоте тона в колебания объекта ис-
пытаний по исследуемому тону. Это приводит к 
смещению частоты фазового резонанса исследуе-

ответствующих размеров. Кроме того, для вы-
деления собственных тонов колебаний (реали-
зация режима фазового резонанса) протяженной 
конструкции необходима система возбуждения 
колебаний с большим числом силовозбудителей, 
управление которой является достаточно сложной 
задачей [3]. КТК не рассчитаны на эксплуатацию 
под воздействием гравитации, поэтому при про-
ведении испытаний необходима многоканальная 
система компенсации веса, которая не должна 
искажать динамические характеристики объекта 
испытаний. Поскольку КТК имеют, как правило, 
низкие – до одной десятой доли герца – собствен-
ные частоты упругих колебаний, то к испытатель-
ному оборудованию предъявляются специальные 
требования. Так, например, затруднительны из-
мерения колебаний датчиками ускорений, обыч-
но используемыми в модальных испытаниях. 
Измерения же перемещений требуют базу для от-
счета, что усложняет процесс испытаний. И, на-
конец, на модальные характеристики тонов коле-
баний с низкими частотами повышенное влияние 
оказывает воздушная среда [4].

Коррекция математических 
моделей составных 
частей КТК

Настоящая работа посвящена разработке 
расчетно-экспериментального метода определе-
ния характеристик собственных тонов колебаний 
КТК, представляющих собой совокупность от-
дельных составных частей, по результатам мо-
дальных испытаний этих составных частей. В 
соответствии с этим методом исходная конструк-
ция делится на ряд составных частей, проводят-
ся испытания этих частей, по результатам испы-
таний корректируются математические модели 
составных частей, в результате синтеза моделей 
составных частей создается глобальная модель 
всей конструкции, динамические характеристики 
всей конструкции определяются по глобальной 
математической модели. Расчетные математиче-
ские модели составных частей КТК всегда раз-
рабатываются на этапе проектирования, поэтому 
достоинствами такого подхода к решению задачи 
модального анализа являются то, что для модаль-
ных испытаний составных частей не требуются 
большие помещения, сложные многоканальные 
системы возбуждения и измерения колебаний, а 
также системы компенсации веса объектов испы-
таний. В испытаниях нет необходимости модели-
ровать условия закрепления составных частей в 
испытательном стенде: любые граничные условия 
можно воспроизвести в математических моделях 
этих частей. Кроме того, частоты собственных ко-
лебаний составных частей достаточно высоки по 
сравнению с частотами полной конструкции, что 
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мого тона и к ошибкам в оценках его обобщенных 
характеристик [7; 8].

По сделанным в работе [9] оценкам, случай-
ные погрешности измерения амплитуд колебаний 
в модальных испытаниях приводят к ошибкам в 
собственных частотах, на порядок меньшим, чем 
погрешности измерения амплитуд. Погрешности 
определения обобщенных коэффициентов демп-
фирования сопоставимы с погрешностями изме-
рения амплитуд колебаний. Наименьшие погреш-
ности определения обобщенных масс сопоста-
вимы с погрешностями измерения колебаний, но 
область частот, где реализуется такая точность, за-
висит от величины ошибок измерений, числа сил 
возбуждения, уровня демпфирования в системе и 
не может быть указана заранее. Погрешности в 
обобщенных массах резко возрастают при опреде-
лении их по отклику вблизи фазовых резонансов.

Рост погрешностей определения обобщен-
ной массы вблизи собственной частоты являет-
ся следствием уменьшения точности измерений 
действительной составляющей колебаний в этой 

области частот, а также смещением частоты фа-
зового резонанса из-за взаимного влияния тонов 
с близкими собственными частотами. Поэтому 
целесообразно построить алгоритм расчета обоб-
щенной массы так, чтобы ошибки измерения дей-
ствительной составляющей не оказывали прямого 
влияния на точность определения массы. Ниже из-
ложен такой алгоритм [10].

Определим величины a, c, h из условия ми-
нимума отличия обобщенных сил Qk, реализуе-
мых в эксперименте, от сил Qk*, определяющих 
амплитуды колебаний осциллятора yk, равные экс-
периментальным:

(2)

Здесь k = 1, 2,…, М, М ≥ 3 – число изме-
рений амплитудно-частотной характеристики 
(АЧХ) в окрестности частоты фазового резонанса. 
Выполнение условия (2) приводит к следующей 
системе нелинейных уравнений:

(3)
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Единственное действительное решение си-
стемы (3) имеет вид:

                        a = b1/2                                (4)
               c = –(bd1 + d3) / d2a                      (5)
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Формулы (4) – (6) отвечают поставленному 
условию определения обобщенных характеристик 
тонов с исключением прямого влияния ошибок 
измерений действительной составляющей пере-
мещений конструкции. Кроме того, используя ре-
шения (4) и (5), можно вычислить собственную 
частоту тона, которая уже была определена по ча-
стоте фазового резонанса. Это позволяет контро-
лировать погрешности оценок обобщенных масс 
и жесткостей. 

Оценки погрешности εа определения обоб-
щенной массы при наличии случайных ошибок 
измерений амплитуд колебаний εу показали, что 
обобщенную массу можно вычислить с высокой 
точностью даже при высоком декременте колеба-
ний и больших погрешностях измерения переме-
щений, если учесть в расчете достаточное число 
точек АЧХ. Так, при εу = 10 % и М ≥ 20 величина 
εа ≤ 2,5 %. Кроме того, результаты определения 
модальных параметров по (4) и (5) обладают низ-
кой чувствительностью к взаимному влиянию то-
нов, если различия собственных частот этих тонов 
превышают ± 8 %.

В табл. 1 приведены погрешности оценок 
собственных частот колебаний (частот фазовых 
резонансов) через обобщенные характеристи-
ки, рассчитанные по (4) и (5) для ряда изделий. 
Номера тонов в таблице являются условными, 
потому что они не совпадают с порядковыми но-
мерами собственных тонов колебаний. В таблице 
ЭНА – электронасосный агрегат космического 
аппарата, ДПМ – динамически подобная модель 
самолета Ту-334, Су-30 и Як-152 – натурные само-
леты.

Таблица 1
Погрешности оценок собственных 

частот колебаний

Условный
№ тона 

Погрешности частот Δp, %

ДПМ Су-30 Як-152 ЭНА

1 0,06 0,41 0,9 0,08

2 0,05 0,27 0,5 0,08

3 0,26 0,11 0,57 0,19

4 0,04 0,22 0,03 0,00

5 0,24 0,42 0,59 –

6 – 0,80 0,80 –

Как следует из представленных результа-
тов, обобщенные массы и жесткости построенных 
линейных осцилляторов искажают соответствую-
щие собственные частоты не более чем на 1 %.

К синтезу сложных конечно-элементных мо-
делей с предварительной коррекцией составных 
частей существуют два основных подхода. Первый 
подход реализуется следующей последовательно-
стью действий: коррекция моделей составных ча-
стей по результатам модальных испытаний, син-
тез единой модели из скорректированных моделей 
составляющих её частей. Второй подход отлича-
ется от первого наличием этапа редуцирования 
моделей (существенного сокращения количества 
степеней свободы) перед коррекцией. Такой под-
ход призван значительно упростить процедуру 
коррекции снижением вычислительных затрат, но 
имеет определенные недостатки, что ограничива-
ет область его применения. 

В настоящей работе опробован второй под-
ход к синтезу сложных моделей с предварительной 
коррекцией редуцированных моделей составных 
частей. В результате проведенных исследований, 
частично представленных в данной статье, было 
принято решение для дальнейших исследований 
использовать подход без процедуры редуцирова-
ния.

Методы коррекции математических моде-
лей могут быть разделены на одношаговые и ите-
рационные [11]. Одношаговые методы, которые 
также называют глобальными методами, напря-
мую модифицирует глобальные матрицы масс и 
жесткостей. Для использования этих методов не-
обходимо чтобы матрицы были симметричными, 
положительно определенными и не обладали раз-
реженной структурой. Кроме того, эти методы не 
позволяют модифицировать матрицы масс и жест-
кости конструкций после синтезирования.

Итерационные (локальные) методы изме-
няют параметры конечно-элементной модели так, 
что глобальные матрицы, описывающие её физи-
ческие свойства, сохраняют внутренние физиче-
ские взаимосвязи [12–15]. Подход, основанный на 
создании матрицы чувствительности (sensitivity-
based model updating), является наиболее успеш-
ным представителем этого класса методов. Он 
применяется и в решении задач оптимизации, при 
которой различия между конечно-элементной мо-
делью и реальной конструкцией минимизируют-
ся. Так, в качестве целевой функции может быть 
выбрано среднеквадратическое отклонение соб-
ственных частот и форм математической модели 
от частот и форм, полученных в эксперименте.

Синтез математических 
моделей составных частей КТК

Результатом динамического анализа кон-
струкций обычно являются амплитудно-частотная 
характеристика или временной отклик на внешнее 
возбуждение [16–20]. Независимо от того, моде-
лируются ли подструктуры во временной или ча-
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стотной области, при стыковке подструктур долж-
ны выполняться следующие условия:

1) Совместность перемещений стыковоч-
ных степеней свободы.

2) Выполнение уравнений равновесия.
Наиболее распространенными методами 

синтеза, которые удовлетворяют описанным усло-
виям, являются:

1) Выбор уникального набора степеней 
свободы, при котором обе подструктуры имеют 
одинаковый набор интерфейсных узлов, что при-
водит к автоматическому выполнению уравнений 
совместности перемещений и равновесия [21].

2) Выбор такой комбинации степеней свобо-
ды, при которой уравнения равновесия могут быть 
удовлетворены априори [22].

Отметим, что стыковка во временной об-
ласти предполагает синтез по соответствующим 
степеням свободы матриц, описывающих физиче-
ские свойства конструкций. Выбранные степени 
свободы должны однозначно определять поведе-
ние результирующей конструкции [23]. Учет фи-
зических свойств закрепления конструкций может 
быть достигнут с использованием весовых функ-
ций соединения узлов [24].

Основные критерии, предъявляемые к мето-
дам редуцирования:

1) Физические перемещения должны быть 
сохранены в качестве обобщенных степеней сво-
боды подструктур для облегчения дальнейшего 
синтезирования.

2) Интегральная инерционность и жест-
кость каждой из структур должна быть сохранена.

3) Метод должен быть вычислительно эф-
фективным как по времени, так и по используемой 
памяти.

Наиболее полно описанным критериям 
удовлетворяет метод Хёртинга, который использу-
ет формы собственных колебаний свободной или 
закрепленной конструкции [25]. В этом методе 
при построении матрицы трансформации от пол-
норазмерной модели к ее редуцированному анало-
гу используются формы собственных колебаний 
конструкции со свободными интерфейсными уз-
лами. Кроме того в матрице трансформации могут 
быть учтены перемещения системы как жесткого 
целого:

 где							       – 
формы колебаний модели как жесткого целого, Фf 

1
0 0 ,ˆ

ss sm sr s
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– формы колебаний при свободных узлах конден-
сации.

Вне зависимости от того, как получена ма-
трица преобразования T, уравнения движения 
приводятся к виду:

                           ,                             ,
                                                                       
                     ,                                .                

Пример реализации метода

В качестве тестовой конструкции был ис-
пользован макет зонтичной антенны космического 
аппарата, представленный на рис. 1. Макет позво-
ляет воспроизводить особенности реальной кон-
струкции: лучи каркаса рефлектора имеют близкие 
собственные частоты, а несущая штанга является 
отъемной частью антенны. Габаритные размеры 
макета: длина штанги 2250 мм, диаметр карка-
са рефлектора 3000 мм. Масса макета 116,27 кг. 
Задачей модального анализа макета являлось опре-
деление собственных частот трех низших тонов 
колебаний.

Рис. 1. Макет зонтичной антенны космического 
аппарата

Были разработаны конечно-элементные 
модели макета и его составных частей. Модель 
полной конструкции имела 15924 узлов, 14701 
конечных элементов, 91740 уравнений. Модель 
зонтичного каркаса – 11686 узлов, 11355 конечных 
элементов, 70117 уравнений. Модель штанги 
– 5093 узла, 4185 конечных элементов, 26484 
уравнения.

Модальные испытания макета антенны 
проводились в три этапа. На первом этапе 
испытывалась штанга, которая крепилась к 
силовой колонне. На втором этапе испытывался 
зонтичный каркас на упругой подвеске. Жесткость 
подвески была предварительно измерена и 
учтена при построении математической модели 
зонтичного каркаса. Третий этап – испытания 
собранного макета для проверки эффективности 
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разрабатываемого метода. Модели штанги и 
зонтичного каркаса редуцировались методом 
Хёртинга. После процедуры редуцирования 
математическая модель штанги имела 324 степени 
свободы, зонтичного каркаса – 498 степеней 
свободы. 

Было опробовано несколько вариантов 
коррекции редуцированных моделей. Лучшим 
оказался следующий способ: обобщенные массы 
и жесткости корректируемого тона изменялись 
пропорционально коэффициентам (1 – k) и (1 + k) 
соответственно, где k определялось из равенства 
отношения обобщенных характеристик квадрату 
экспериментальной частоты pi. Таким образом, для 
коррекции i-го тона использовались следующие 
формулы:

                ,                            ,                            .

Погрешности сохранения частот разными 
методами коррекции не позволяют на данном этапе 
сделать однозначный вывод об их эффективности. 
Для этого требуются дополнительные 
исследования. Синтез моделей производился 
по условиям равенства перемещений и углов 
поворота штанги и рефлектора в местах их 
стыковки. Корректированная синтезированная 
модель макета имела 822 степени свободы. В 
табл. 2 представлены собственные частоты трех 
низших

тонов колебаний макета, погрешности определения 
которых не превышают 1 %.

Таблица 2
Собственные частоты колебаний 

макета антенны

Полная конструкция. Частоты колебаний, Гц

Расче-
тная 

модель

Синтези-
рованная 
модель

Корректиро-
ванная син-
тезирован-
ная модель

Экспе-
римент

Погре-
шность, 

%

2,166 2,409 2,402 2,42 0,74

12,127 12,306 12,048 12,00 0,40

50,588 50,704 49,177 49,00 0,36

Заключение

Несмотря на то, что полученные результаты 
иллюстрируют эффективность разработанного 
расчетно-экспериментального метода модального 
анализа, авторы не могут гарантировать его 
применимость с подобной эффективностью к 
конструкциям другого типа. Причиной является 
проблематичность корректной стыковки 
редуцированных математических моделей 
составных частей конструкций.
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DEVELOPMENT OF A CALCULATION AND EXPERIMENTAL 
METHOD FOR MODAL ANALYSIS OF LARGE TRANSFORMABLE 

SPACE STRUCTURES

V. A. Berns1, V. E. Levin2, D. A. Krasnorutsky2, D. A. Marinin3, 
E. P. Zhukov1, V. V. Malenkova1, P. A. Lakiza2

1Siberian Aeronautical Research Institute named after S. A. Chaplygin, Novosibirsk, Russian Federation 
2Novosibirsk State Technical University, Novosibirsk, Russian Federation 

3JSC Academician M. F. Reshetnev Information Satellite Systems, Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation

The developed calculation and experimental method for modal analysis of large transformable space 
structures consists in dividing the structure into component parts, modal testing of these parts, correction 
of mathematical models of component parts based on test results, synthesis of mathematical models of 
components for constructing a global model of the entire structure, determination of the dynamic charac-
teristics of the entire structure by the global mathematical model. The method for determining the param-
eters of the structures component parts eigentones in modal tests is described, which has a low sensitivity 
to measurement errors and the mutual influence of tones with close eigenfrequencies. The effectiveness 
of this method is illustrated by the results of testing of aircrafts and the spacecraft unit. To correct the 
mathematical models of the components, the stiffness and inertia matrices undergo a reduction procedure. 
The structure global mathematical model is the result of the synthesis of the corrected reduced inertia and 
stiffness matrices of the component parts. It is reasonable to solve the problem of determining the modal 
characteristics of the transformable space structures by the results of the components testing, owing to 
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their large dimensions and complexity in the assembled form. In addition, large space structures have, as a 
rule, low eigenfrequencies – up to a tenth of a hertz. Experimental modal analysis of such structures comes 
with serious difficulties. As an implementation example of the method being developed, the results of the 

modal analysis of the spacecraft umbrella antenna model are presented.

Keywords: large transformable space structures, structure component parts, modal tests, mathematical 
model, correction of mathematical models, synthesis of mathematical models, modal characteristics.
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Техническим устройством, позволяющим осуществить конструкторскую и функци-
ональную связь космического аппарата и ракеты-носителя, является адаптер. Это 
устройство воспринимает нагрузки, возникающие при наземной эксплуатации и 
транспортировании космического аппарата, а также при старте ракеты-носителя, 
поэтому оно должно обладать высокими жесткостью и прочностью. В России необхо-
димая жесткость определяется разработчиком ракеты-носителя в виде требований к 
собственным частотам системы «КА + адаптер», закрепленной по стыку с ракетой-
носителем. Иностранные производители космической техники накладывают ограни-
чения на массу и положение центра масс космического аппарата, предлагая при этом 

готовые варианты адаптеров с необходимым интерфейсом.
Существуют различные конструктивные схемы адаптеров, при этом главной зада-
чей каждой является обеспечение необходимой жесткости системы «КА + адаптер». 
В статье приведен обзор вариантов исполнения адаптера для одиночного запуска у 
различных зарубежных производителей космической техники. Подробно рассмотрены 
технология изготовления адаптеров, их несущая способность и габаритные размеры, 
способы соединения с космическим аппаратом. Приведены также способы группового 
запуска космических аппаратов и соответствующие им конструкции, дана оценка эф-
фективности применения таких конструкций с точки зрения массы выводимого полез-

ного груза.

 Ключевые слова: адаптер космического аппарата, адаптер полезной нагрузки, группо-
вой запуск космических аппаратов, полезная нагрузка.

Введение

Космические аппараты (КА) имеют раз-
личную форму и размеры, как правило, не по-
зволяющие устанавливать их непосредственно на 
ракету-носитель (РН). Чтобы разместить КА на 
конкретной РН, необходимо либо спроектировать 
КА таким образом, чтобы он идеально подходил 
к РН, либо разработать переходную систему, ко-
торая обеспечит механический интерфейс между 
КА и РН. Такая переходная система называется 
адаптером. В стыке между адаптером и КА рас-
полагается устройство отделения (УО).

	 ©	 Хахленкова А. А., Лопатин А. В., 2018
	 *	 Работа поддержана Министерством 

образования и науки Российской Федерации, 
уникальный идентификатор проекта 
RFMEFI57517X0144

Адаптер КА – это техническое устройство, 
часть полезной нагрузки (ПН), предназначенное 
для конструкторской и функциональной связи 
космического аппарата с ракетой-носителем или 
разгонным блоком (РБ) [1]. Это устройство вос-
принимает нагрузки, возникающие при наземной 
эксплуатации и транспортировании КА, а также 
при старте ракеты-носителя, поэтому оно долж-
но обладать высокими жесткостью и прочностью. 
Необходимая жесткость определяется разработ-
чиком ракеты-носителя в виде требований к соб-
ственным частотам блока КА, закрепленного по 
стыку с РН [2–4]. Для различных средств выведе-
ния требования к боковой частоте колеблются в 
пределах от 8 до 12 Гц, к продольной частоте – от 
25 Гц и выше. Существуют различные конструк-
тивные схемы адаптеров, при этом главной зада-
чей каждой является обеспечение необходимой 
жесткости системы «КА + адаптер». Адаптеры, 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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служащие для соединения с РН нескольких КА, в 
зарубежной практике также называются диспен-
серами.

1. Адаптеры космических 
аппаратов для одиночного запуска

В отечественной практике задача создания 
адаптера ложится на плечи разработчика КА, в 
то время как зарубежные производители пред-
лагают решения, позволяющие установить на 
РН полезную нагрузку практически с любым 
интерфейсом. Для анализа адаптеров были ото-
браны разработки ведущих зарубежных и от-
ечественных фирм: Arianespace, RUAG, United 
Launch Alliance, Airbus Defence & Space, SpaceX, 
АО «Информационные спутниковые системы» 
им. акад. М. Ф. Решетнёва», АО «Центральный 
научно-исследовательский институт специально-
го машиностроения» и др.

1.1 Falcon 9 

Компания SpaceX при использовании ракеты 
Falcon 9 предлагает потребителю два варианта 
адаптера (рис. 1): легкий для полезной нагрузки 
массой до 3,453 т и тяжелый для полезной нагруз-
ки массой до 10,886 т [5]. При этом центр масс 
полезной нагрузки должен удовлетворять требо-
ваниям, представленным на рис. 2. SpaceX не опу-
бликовала подробностей о материалах и габарит-
ных размерах адаптера.

Рис 1. Адаптер полезной нагрузки 
РН Falcon 9

Рис 2. Требования разработчика 
РН Falcon 9 к полезной нагрузке

1.2 Delta II

РН Delta II имеет несколько различных 
адаптеров, которые используются с двух- и трех-
ступенчатыми версиями ракет-носителей семей-
ства Delta II [6]. Первые две цифры в наименова-
нии адаптера обозначают стыковочный диаметр 
с ПН в дюймах; вторые две цифры означают его 
высоту (также в дюймах). Для запуска трехступен-
чатой версии РН существует четыре стандартных 
адаптера. Адаптер 3712 (рис. 3) имеет три конфи-
гурации с различными верхними шпангоутами: 
3712A, 3712B и 3712C. Масса каждой конфигура-
ции – 45,4 кг. На рис. 4 показано допустимое для 
адаптера 3712 соотношение массы и положения 
центра масс КА от плоскости разделения.

Рис 3. Конструкция адаптера 3712

Рис 4. Несущая способность адаптера 3712

United Launch Alliance предлагает также не-
сколько адаптеров для пуска двухступенчатой ра-
кетой. На рис. 5 показан внешний вид адаптеров. 
В табл. 1 приведена их масса и несущая способ-
ность, а также основные размеры (d – верхний ин-
терфейсный диаметр с КА, Н – высота конструк-
ции). Все адаптеры монолитные (за исключением 
4717, состоящего из двух конических оболочек) и 
изготавливаются фрезерованием из алюминиево-
го сплава.

В табл. 1 не указан адаптер 3715C, который 
представляет собой коническую алюминиевую 
оболочку, подкрепленную стрингерами. Такой 
адаптер имеет высоту 390 мм и верхний диаметр 
959 мм. Масса адаптера равна 86,2 кг. Адаптер 
3715С устанавливается на верхний шпангоут 
вспомогательного интерфейсного кольца высотой 
64 мм и затем на вторую ступень РН, либо исполь-
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зуется в составе адаптера парной полезной нагруз-
ки (рис. 6).

Рис 5. Адаптеры для двухступенчатой РН Delta II
Рис 6. Конструкция адаптера 3715С в составе 

адаптера для парной полезной нагрузки
 

 

Таблица 1
Параметры адаптеров для РН Delta II

Обозначение 
на рис. 5 и 
название

d, 
мм

H, мм Интерфейс с КА Несущая способность Масса, 
кг

а) 6915 1524 483 Три точки на окружности 
Ø1524 мм

от 1800 кг при Хц.м. = 2,7 м 
до 5000 кг при Хц.м. = 1,2 м

70,3

б) 6915 1743 381 Четыре точки на окруж-
ности 
Ø1743 мм

от 1800 кг при Хц.м. = 2,8 м 
до 5000 кг при Хц.м. = 1,3 м

93,0

в) 6306 1600 152 Устройство отделения 
типа «Clamp-band»
Ø1600 мм

от 1800 кг при Хц.м. = 3,1 м 
до 5000 кг при Хц.м. = 1,6 м

47,6

г) 5624 1422 610 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø1422,4 мм

от 700 кг при Хц.м. = 2,3 м 
до 3000 кг при Хц.м. = 1,2 м

43,1

д) 4717 1215 418 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø1215 мм

от 1400 кг при Хц.м. = 2,7 м 
до 5000 кг при Хц.м. = 0,8 м

81,6

1.3 Delta IV

Комплекс РН Delta IV (United Launch 
Alliance) предлагает набор из стандартных и мо-
дифицируемых адаптеров, позволяющих раз-
мещать ПН с различными характеристиками [7]. 
Адаптеры Delta IV спроектированы на основе 
конструкций, прошедших отработку и летные 
испытания в составе других РН Delta Program. 
Конструкция адаптеров комплекса РН Delta IV 
разработана исходя из требований минимальной 
массы при минимальном количестве деталей, и 
имеет следующие отличительные черты:

•	для конической оболочки используется 
сэндвич-конструкция с оболочками из высокомо-

дульного углепластика и легким вспененным за-
полнителем;

•	на каждом краю оболочки имеются цель-
ные алюминиевые кольца для обеспечения интер-
фейса со второй ступенью РН и полезной нагруз-
кой;

•	эффективное неразъемное клепаное со-
единение в стыке колец с конической оболочкой;

•	в качестве перегородки между РБ и ПН, 
расположенной параллельно плоскости разделе-
ния, применяется мембранная сэндвич-конструк-
ция с оболочками из высокомодульного углепла-
стика и легким вспененным заполнителем.

РН Delta IV предлагает несколько адапте-
ров полезной нагрузки для использования с четы-
рех- и пятиметровыми головными обтекателями 
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при одиночном запуске ПН (рис. 7). Обозначение 
каждого адаптера состоит из диаметра интерфей-
са с ПН (в миллиметрах); через тире указывается 
размер головного обтекателя (в метрах), с которым 
адаптер используется. В табл. 2 приведены масса и 
несущая способность адаптеров, а также основные 
размеры (d – верхний интерфейсный диаметр с КА, 
Н – высота конструкции). По указанному в описа-
нии интерфейсу адаптер соединяется с системой 
отделения заказчика и/или c переходным кольцом. 
Указанная масса адаптеров включает в себя массу 
устройства отделения и кабельной сети.

Если основная ПН имеет небольшую мас-
су и не занимает весь объем пространства под 
головным обтекателем, попутно с ней можно вы-
вести на орбиту еще шесть небольших спутников. 
Для этого используется конструкция, называемая 
EELV Secondary Payload Adapter (ESPA), представ-
ляющая собой металлическое кольцо диаметром 
1,5 м и высотой 61 см и имеющая по окружно-
сти 6 посадочных мест для попутной ПН (рис. 8). 
Разработанный U.S. Air Force и CSA Engineering 
адаптер ESPA устанавливается на верхний шпан-

гоут адаптера 1575-4/5, затем на ESPA устанав-
ливается КА [8–10]. Адаптер ESPA имеет шесть 
окружностей диаметром 381 мм, к каждой из кото-
рых может присоединяться попутная ПН с массой 
до 181 кг и габаритами 61,0 см x 71,1 см x 96,5 см. 
Каждая попутная ПН отделяется только после раз-
деления ESPA и основной ПН. Несущая способ-
ность адаптера ESPA показана на рис. 9.

Рис. 7. Адаптеры комплекса РН Delta IV
 

Таблица 2
Параметры адаптеров для РН Delta IV

Обозначение на 
рис. 7 и название

d, мм H, мм Интерфейс с КА Несущая способность Масса, кг

а) 1575-4 1575 1105 Болтовое соединение в 
120/121 точках на окружно-
сти Ø1575 мм

от 4000 кг при Хц.м.=4,5 м 
до 9000 кг при Хц.м.=2,5 м

240

б) 6915 1575 1807 Болтовое соединение в 
120/121 точках на окружно-
сти Ø1575 мм

от 4000 кг при Хц.м.=4,5 м 
до 9000 кг при Хц.м.=2,5 м

480

в) 4293-5 4293 2041 Определяется из требований
 заказчика

Определяется 
анализом связанных 
нагрузок

1221

г) 4294-5 4294 1580 Болтовое соединение в 18 
группах по 4 точки в каждой 
на окружности Ø4394 мм

от 5750 кг при Хц.м.=7,5 м 
до 8000 кг при Хц.м.=3,5 м

385

 

Рис. 8. Адаптер для шести малых КА ESPA
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Рис. 9. Несущая способность адаптера ESPA

 
1.4 Vega

РН Vega предлагает несколько стандартных 
адаптеров и сопутствующего оборудования, со-
вместимого с большинством платформ КА, раз-
работанных на основе адаптеров Arianespace для 
систем запуска Ariane и Soyuz [11]. Все адаптеры 
комплектуются устройством отделения и электри-
ческими разъемами. Адаптеры РН Vega конструк-
тивно состоят из конической углепластиковой 
оболочки, нижнего металлического шпангоута, ко-
торый соединяется с РН 144 болтами М6, и верх-
него металлического шпангоута, соединяемого с 
ПН устройством отделения (рис. 10). Параметры 
адаптеров для РН Vega приведены в табл. 3.

На основе адаптеров 937 VG и 1194 VG ком-
пания Airbus Defence & Space разрабатывает сет-
чатый углепластиковый адаптер для РН Vega (рис. 
11), изготовленный методом выкладки, который 
предположительно будет легче на 20–30 % [12]. 
Сетчатая структура адаптера для РН Vega состо-
ит из 36 пар спиральных ребер (рис. 12), имею-
щих траекторию в виде локсодромы. Угол наклона 
спирального ребра относительно горизонталь-
ной плоскости равен 76°. Сетчатая структура из-
готавливается методом выкладки из материала 
М40J/977. Семь кольцевых ребер расположены на 
расстоянии 50 мм от точки пересечения спираль-
ных ребер. Верхнее сечение усилено набором из 
72 секторов, изготовленных выкладкой из матери-
ала M21/IMA. Нижнее сечение сетчатой структу-
ры имеет аналогичную конфигурацию. Верхний 
шпангоут адаптера изготовлен из алюминиевого 
сплава 7075, соединяется с сетчатой структурой с по-
мощью клея и двух рядов заклепок диаметром 8 мм 
(всего 72 шт). Нижний шпангоут адаптера изго-
товлен из алюминиевого сплава 7075, соединяет-
ся с сетчатой структурой с помощью клея и двух 
рядов заклепок диаметром 8 мм (всего 108 шт). 
На нижнем шпангоуте по окружности диаметром 
1920 мм расположены 144 отверстия диаметром 
6 мм, сгруппированные в пары по 2 шт (рис. 13).

Рис. 10. Несущая способность адаптера ESPA

 

Рис. 11. Прототип сетчатого конического адаптера 
для РН Vega

Рис. 12. Сетчатая конструкция конического 
адаптера для РН Vega

Рис. 13. Сетчатая конструкция конического 
адаптера для РН Vega
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Таблица 3
Параметры адаптеров для РН Vega

Обозначение 
на рис. 5 и название

d, мм H, мм Интерфейс с КА Несущая способность Масса, кг

а) 937 VG 1575 1105 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø937 мм

2000 кг при 
Хц.м. = 2 м

77

б) 1194 VG 1575 1807 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø1194 мм

2000 кг при 
Хц.м. = 2 м

78

1.5 Ariane 5

Ракета-носитель Ariane 5 обеспечивает 
стандартные интерфейсы и позволяет легко уста-
навливать ПН на любую РН, входящую в European 
Transportation Fleet [13]. КА устанавливается на 
РН с помощью адаптера, обеспечивающего меха-
нические и электрические связи с КА вплоть до 
его отделения. Линейка стандартных адаптеров 
РН Ariane 5 включает в себя адаптеры со следу-
ющими интерфейсными диаметрами: 937 мм, 
1194 мм, 1663 мм, 1666 мм и 2624 мм (рис. 14). Все 
адаптеры стыкуются с РН на диаметре 2626 мм и 
включают в себя устройство отделения и электри-
ческую подсистему. Рис. 14. Адаптеры РН Ariane 5

  

Таблица 4
Параметры адаптеров для РН Vega

Обозначение 
на рис. 5 и название

d, мм H, мм Интерфейс с КА Несущая способность Масса, кг

а) 937S 937 883 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø937 мм

До 4000 кг при Хц.м. = 1,5 м 155

б) 937C 937 925 Устройство отделения 
типа «Clamp-band»
Ø937 мм

До 4000 кг при Хц.м. = 1,5 м 175

в) 1194VS 1194 753 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø1194 мм

7000 кг при Хц.м. = 2,4 м 150

г) 1194C 1194 790 Устройство отделения 
типа «Clamp-band»
Ø1194 мм

7000 кг при Хц.м. = 2,4 м 150/
180

д) 1663 1663 886 4 пироболта на 
окружности Ø1666 мм

7000 кг при Хц.м. = 1,7 м 165



140

 
№ 3 (25) 2018

Том 2

2618-7957

е) 1666MSV 1666 886 Устройство отделения 
типа «Clamp-band»
Ø1666 мм

6000 кг при Хц.м. = 2,0 м 160

ж) 1666S 1666 886 Устройство отделения 
типа «Clamp-band»
Ø1666 мм

9000 кг при Хц.м. = 2,5 м 195

з) 2624VS 2624 175/
325

Устройство отделения 
типа «Clamp-band»
Ø2624 мм

7000 кг при Хц.м. = 3,5 м 100/
125

навливается переходное кольцо для соединения с 
РБ «Фрегат». Все адаптеры оснащены системой 
отделения ПН и кронштейнами для электрических 
разъемов. Они конструктивно состоят из монолит-
ного алюминиевого верхнего конуса и алюмини-
евого нижнего конуса, называемого LVA (Launch 
Vehicle Adapter, адаптер РН).

Рис. 15. Адаптеры РН «Союз»

1.6 РН «Союз»

РН «Союз» вместе с Ariane 5 и Vega состав-
ляют European Space Transportation Union – евро-
пейский союз космических перевозок [3]. Эти три 
РН эксплуатируются компанией Arianespace на 
космодроме Куру. «Союз» предлагает ряд стан-
дартных готовых адаптеров и соответствующее 
оборудование, совместимое с большинством плат-
форм КА. Эти адаптеры состоят из адаптера ПН 
(PAF) и адаптера РН (LVA), который обеспечивает 
интерфейс диаметром 2000 мм с РБ «Фрегат».

Адаптеры относятся к семейству адаптеров 
Ariane, которые обеспечивают стандартный ин-
терфейс КА (рис. 15). Их единственное отличие 
– вместо конической углепластиковой части уста-

  

Таблица 5
Параметры адаптеров для РН «Союз»

Обозначение 
на рис. 5 и название

d, мм H, мм Интерфейс с КА Несущая способность Масса, кг

а) 937S 937 647 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø937 мм

До 4000 кг до 3500 кг при 
Хц.м. = 1,8 м

110

б) 1194VS 1194 517 Устройство отделения 
типа «Clamp-band»
 Ø1194 мм

до 5000 кг при Хц.м. = 2,0 м 115

в) 1666MSV 1666 650 Устройство отделения 
типа «Clamp-band» 
Ø1666 мм

до 5000 кг при Хц.м. = 2,5 м 135

Приведенные в табл. 1–5 данные показыва-
ют, что среди существующих технических реше-
ний наибольшей несущей способностью обладают 
адаптеры, изготовленные из сэндвич-конструкции 
с оболочками из высокомодульного углепластика 
и легким вспененным заполнителем для РН Delta 
IV и Ariane 5. Максимальная допустимая масса 
космического аппарата, который может быть уста-

новлен на такие адаптеры, достигает 9000 кг при 
положении центра масс космического аппарата 
до 2500 мм от стыка с адаптером. При этом масса 
адаптеров может достигать значения 500 кг, что 
составляет 5,5 % от массы выводимого КА.

Значительно меньшей массой обладают 
адаптеры, изготовленные из сплошной углепла-
стиковой оболочки методом непрерывной намот-
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ки для РН Vega – 78 кг (3,9 % от массы выводимо-
го КА). При этом несущая способность их также 
невелика – масса КА не должна превышать 2000 кг 
при положении центра масс КА до 2 м. На основе 
этих адаптеров компания Airbus Defence & Space 
разрабатывает сетчатый углепластиковый адаптер 
для РН Vega, изготовленный методом выкладки, ко-
торый предположительно будет легче на 20–30 %, 
но такой способ изготовления технологически сло-
жен.

Стоить отметить, что интерфейс всех опи-
сываемых адаптеров с РН представляет собой бол-
товое соединение более чем в 100 точках на ок-
ружностях диаметром от 2 до 5 м. Разработчиками 
РН для запуска российских КА предлагается не-
сколько иной интерфейс: например, 40 точек на 
окружности диаметром 2,5 м («Бриз-М») или 
8 зон по 3 точки на окружности диаметром 2 м 
(«14Ф48» на базе блока ДМ). Данное требование 
разработчика РН приводит к необходимости соз-
дания таких адаптеров КА, которые бы обеспечи-
вали эти интерфейсы при сохранении своих жест-
костных и прочностных характеристик.

1.7 Адаптеры в виде сетчатых 
оболочек вращения в 
космической отрасли РФ 

В космической отрасли Российской 
Федерации в качестве частей ступеней ракет-но-
сителей, силовых конструкций космических аппа-
ратов и адаптеров полезной нагрузки, служащих 
для связи космического аппарата со средствами 
выведения, применяются цилиндрические и кони-
ческие сетчатые оболочки, изготовленные из ком-
позиционных материалов методом непрерывной 
намотки [14].

Конические адаптеры, в настоящее время 
применяемые в АО «Информационные спутни-
ковые системы» им. акад. М.Ф. Решетнёва», про-
ектируются и изготавливаются методом автома-
тической намотки с траекториями спиральных 
ребер, ориентированными вдоль геодезических 
линий, представляющих собой прямые линии на 
развертке поверхности конуса (рис. 16). Верхний 
шпангоут для адаптера изготавливается из легкого 
алюминиевого сплава. Нижний шпангоут и сетча-
тая структура адаптера создаются из углепластика 
марки M46JB или M55JB с различными типами 
связующего.

Соединение такого адаптера с космическим 
аппаратом осуществляется с помощью устрой-
ства отделения, стягивающего шпангоуты адапте-
ра и силовой конструкции корпуса космического 
аппарата в 12-ти равномерно расположенных по 
окружности точках (механических замках) [15]. 
Нижний шпангоут соединяется с РН болтовым со-

единением не более чем в 40 точках (в зависимо-
сти от типа РН).

Рис. 16. Конический адаптер для КА производства 
АО «ИСС»

2. Адаптеры космических 
аппаратов для группового запуска 

Некоторые разработчики РН предлагают 
заказчику конструкции, способные обеспечить 
запуск нескольких КА одновременно. Такие кон-
струкции называют диспенсерами или несущими 
конструкциями.

2.1 Диспенсер для шести 
КА Globalstar 2

Диспенсер Globalstar 2 (рис. 17) был разра-
ботан компанией Arianespace для транспортирова-
ния шести КА Globalstar 2 массой 650 кг каждый 
во время наземной и летной эксплуатации. Он 
успешно выполнил свою задачу в 2010 и 2011 го-
дах.

Диспенсер состоит из двух конических кон-
струкций, оборудованных системами разделения и 
электрической системой. К верхней части крепят-
ся два КА, к нижней – четыре КА. Конструкция 
верхней части состоит из композитной конической 
структуры, изготовленной методом непрерывной 
намотки, и двух соединенных с ней алюминиевых 
колец. На кольцах расположены устройства отде-
ления КА.

 

Рис. 17. Диспенсер для шести КА Globalstar
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Конструкция нижней части состоит из ком-
позитной конической оболочки, изготовленной 
методом непрерывной намотки, и двух соединен-
ных с ней алюминиевых колец. На кольцах распо-
ложены устройства отделения КА. Нижнее кольцо 
обеспечивает соединение с РБ «Фрегат» по диаме-
тру 2000 мм. Каждый космический аппарат имеет 
четыре точки крепления к диспенсеру. Масса дис-
пенсера Globalstar 2 составляет 630 кг, высота рав-
на 6690 мм.

2.2 Диспенсер для двух КА Galileo 

Диспенсер Galileo (рис. 18) был разрабо-
тан Arianespace для транспортирования двух КА 
Galileo массой 630 кг каждый во время наземной 
и летной эксплуатации. Он успешно выполнил 
свою задачу в 2011 году. Диспенсер Galileo состо-
ит из силовой конструкции, системы отделения 
и электрической подсистемы. Он обеспечивает 
электрические и механические интерфейсы меж-
ду спутниками Galileo и РБ «Фрегат». Силовая 
конструкция диспенсера представляет собой на-
бор панелей, соединенных между собой, и набора 
труб, обеспечивающего соединение диспенсера 
с РБ «Фрегат». Высота диспенсера Galileo равна 
2760 мм, максимальная масса составляет 180 кг.

2.3 ASAP-S

Несущая конструкция, предназначенная для 
небольших попутных ПН (ASAP-S – Arianespace 
System for Auxiliary Passengers on Soyuz), разра-
батывалась для запуска малых КА на РН «Союз» 
и успешно выполнила свою задачу в 2011 году 
(рис. 19). ASAP-S позволяет дополнительно к ос-
новной полезной нагрузке разместить под голов-
ным обтекателем до четырех микро спутников 
массой 200 кг каждый снаружи и 1 мини спутник 
массой 400 кг в центре, внутри цилиндрической 
части ASAP-S [16]. ASAP-S состоит из несущей 
углепластиковой конструкции, содержащей ци-
линдрическую часть с площадками для размеще-
ния небольших попутных ПН и верхнюю усечен-
ную коническую оболочку для размещения основ-
ной ПН. Масса ASAP-S составляет 425 кг, высота 
равна 1841 мм.

Рис. 18. Диспенсер для двух КА Galileo

 

Рис. 19. Несущая конструкция ASAP-S

2.4 SYLDA-5 

В парном запуске на РН Ariane 5 полезная 
нагрузка компонуется на единой несущей кон-
струкции, называемой SYLDA 5: нижняя часть 
SYLDA 5 соединяется с РН, накрывая собой уста-
новленный на РН с помощью адаптера КА; верх-
няя часть с установленным на адаптер верхним КА 
соединяется с нижней. SYLDA 5 (рис. 20) состоит 
из несущей углепластиковой оболочки, включа-
ющей в себя конический адаптер, соединенный 
с РН, цилиндрическую оболочку длиной от 2,9 
до 4,4 м с шагом 300 мм, закрывающую нижний 
КА, и верхнюю усеченную коническую оболочку, 
поддерживающую верхний КА. SYLDA 5 полно-
стью размещается под головным обтекателем. 
Разделение конструкции SYLDA 5 реализуется с 
помощью специального устройства, которое ре-
жет структуру SYLDA 5 по горизонтальной пло-
скости на уровне стыка конической и цилиндри-
ческой частей.

 

Рис. 20. Несущая конструкция SYLDA 5 для 
парного запуска

Адаптер для верхнего КА (PAS на рис. 20) 
состоит из двух частей: адаптера полезной нагруз-
ки (PAF) и адаптера ракеты-носителя (LVA) или 
представляет собой одну коническую оболочку, 
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установленную на верхнем интерфейсе SYLDA 
(Ø2624 мм). В нижнем положении под SYLDA 
адаптер КА состоит из PAF, непосредственно 
установленного на верхнем интерфейсе адаптера 
РН 3936 (Ø1780). Адаптер РН 3936 оптимизиро-
ван для размещения КА с ограниченной массой 
в нижнем положении под SYLDA при парном за-
пуске. Если КА в нижнем положении превышает 
фактическую несущую способность конструкции 
адаптера РН 3936, его заменяют сборкой (адаптер 
РН 2624 + конус 3936).

2.5 SPELTRA 

В отличие от SYLDA 5, SPELTRA может быть 
установлена как полностью под головным обтека-
телем, так и представлять собой часть обтекателя 
(рис. 21). Один КА помещен внутри SPELTRA, а 
другой установлен поверх SPELTRA, внутри обте-
кателя. SPELTRA поставляется в длинной версии 
весом 820 кг и короткой весом 704 кг. Оба вари-

анта могут вмещать два КА с массой верхнего КА 
до 4500 кг. SPELTRA состоит из нижней цилин-
дрической и верхней конической частей. Самая 
широкая часть конуса имеет диаметр 5,4 м, такой 
же, как и основная ступень РН. Цилиндрическая 
часть «короткой» версии SPELTRA имеет высоту 
4,1 м, а «длинная» – 5,6 м. Оба варианта имеют 
усеченную конусообразную часть высотой 1,3 м, 
диаметр которой 2,6 м в верхней части. Это так 
называемый второй интерфейс адаптера полезной 
нагрузки, к которому может быть присоединен 
второй КА. В дополнение к транспортированию 
КА на орбиту, SPELTRA также защищает их перед 
запуском. Для этого в SPELTRA на стартовой пло-
щадке поступает постоянный поток сухого воз-
духа, чтобы поддерживать необходимый темпера-
турный режим КА до старта. SPELTRA также име-
ет встроенные люки по всей окружности, чтобы 
обеспечить доступ к внутреннему оборудованию 
и к электрическим разъемам КА.

 

2.6 DPAF 

Адаптер РН Delta II для парной полезной 
нагрузки (рис. 22) Dual-Payload Attach Fitting 
(DPAF) разработан под композитный головной 
обтекатель диаметром 3 м и высотой 10 м. DPAF 
имеет следующие габаритные размеры: диаметр 
2641,6 мм и высоту 3556 мм. На рис. 23 показано 
допустимое для DPAF соотношение массы и поло-
жения центра масс КА от плоскостей разделения. 
Суммарная масса двух КА не должна превышать 
2268 кг.

Рис. 21. Несущая конструкция SPELTRA

  
 

 

Рис. 22. Адаптер для парной полезной нагрузки
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Рис. 23. Несущая способность адаптера парной 
полезной нагрузки

2.7 VESPA 

Для запуска попутной ПН на РН Vega при-
меняется конструкция, называемая VESPA (Vega 
Secondary Payload Adapter) (рис. 24). Высота 
VESPA равна 2715 мм, максимальный диаметр – 
2100 мм. Масса конструкции равна 260 кг. VESPA 
была разработана для запуска мини-спутников и 
прошла летную квалификацию при запуске РН 
Vega в 2013 году. Несущая конструкция VESPA 
позволяет разместить на верхней позиции КА мас-
сой до 1000 кг, на нижней позиции под оболочкой 
– КА массой до 600 кг. VESPA состоит из несущей 
углепластиковой цилиндрической конструкции, 
внутри которой размещается КА со своим адап-
тером, и верхней конической оболочки, к которой 
присоединяется основной КА.

Рис. 24. Несущая конструкция VESPA для парного 
запуска

Все рассмотренные несущие конструкции 
для парного запуска КА изготовлены из оболоч-
ки-сэндвича с обшивками из высокомодульного 
углепластика и легкого вспененного заполните-
ля, дополненной различными металлическими 
шпангоутами, переходными кольцами и адапте-
рами КА. Такое техническое решение обуславли-
вает значительную массу несущих конструкций: 
например, масса VESPA для РН Vega составляет 
16,25 % (260 кг) от суммарной массы выводимых 

КА (1600 кг максимум). Масса SPELTRA может 
составлять от 15,64 % до 18,22 % от суммарной 
массы выводимых КА. Отметим, что масса подоб-
ных конструкций, превышающая 10 % от массы 
выводимых КА, в отечественной практике счита-
ется неэффективным решением.

Для РН «Союз», эксплуатируемой 
Arianespace, были также разработаны диспенсе-
ры, позволяющие осуществить групповой запуск 
КА небольшой массы. Несмотря на использова-
ние композиционных материалов, разработчику 
не удалось добиться значительного (по сравне-
нию с массой выводимых КА) снижения массы 
диспенсеров. Для шести космических аппаратов 
Globalstar 2 суммарной массы 3900 кг масса дис-
пенсера составляет 16,15 %, а для двух космиче-
ских аппаратов Galileo суммарной массой 1260 кг 
масса диспенсера равна 180 кг (14,29 % от массы 
двух КА). 

В случае с диспенсером для космических 
аппаратов Globalstar 2 причиной неэффектив-
ности применения композиционных материалов 
можно считать также нерациональную схему 
расположения космических аппаратов. Два КА, 
установленных в верхней части диспенсера, зна-
чительно увеличивают положение центра масс 
всей системы относительно плоскости соедине-
ния с РН. Это приводит к возникновению боль-
шого изгибающего момента в плоскости стыка с 
РН и требует значительного усиления конструк-
ции. Оптимизировать диспенсер (увеличить его 
жесткость и прочность, снизив при этом массу) в 
данной ситуации можно, лишь увеличив его диа-
метр. Но увеличение диаметра ограничивает зона 
размещения полезной нагрузки под головным об-
текателем – её размеры фиксированы.

Диспенсер для двух КА Galileo также слож-
но назвать оптимальным решением, потому что 
конструкция из трехслойных панелей имеет зна-
чительные габаритные размеры. Незанятое про-
странство, которое не может использоваться даже 
для размещения небольших космических аппара-
тов, а также довольно высокая масса конструкции 
говорят о неэффективности такого решения.

Помимо высокой массы недостатком пред-
ставленных диспенсеров является их уникаль-
ность, т.е. они созданы для конкретных космиче-
ских аппаратов. Такие конструкции невозможно 
использовать для других космических аппаратов 
без значительных доработок.

В данном отношении конструкции для 
парного запуска КА (SYLDA, SPELTRA, DPAF, 
VESPA) являются универсальными, но главным 
их недостатком помимо высокой массы является 
также подход к выведению на орбиту двух спутни-
ков одновременно. Несмотря на то, что благодаря 
такой конструкции снижается нагрузка на стык с 
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РН, её габаритные размеры позволяют размещать 
на ней спутники довольно небольшой массы.

Заключение

Выполнен обзор конструкций адаптеров 
современных космических аппаратов. Подробно 
рассмотрены технология изготовления адапте-
ров, их несущая способность и габаритные раз-

меры, способы соединения с космическим ап-
паратом. Выявлены тенденции конструктивно-
го оформления адаптеров КА. Представленный 
анализ может быть использован при проектиро-
вании адаптеров для одиночного и группового 
запусков космических аппаратов производства 
АО «Информационные спутниковые системы» 
им. акад. М. Ф. Решетнёва».
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OVERVIEW OF ADAPTER DESIGNS FOR MODERN SPACECRAFTS
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An adapter is a technical device which gives an opportunity to provide constructive and functional connec-
tion between a spacecraft and a carrier rocket. This device perceives the loads during the ground operation 
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and transportation of the spacecraft, as well as at the launch of the launch vehicle, therefore, it must have 
high rigidity and strength. In Russia, the required rigidity is determined by the developer of the launch 
vehicle in the form of requirements for the eigenfrequencies of the «spacecraft + adapter» system, which 
fixed at the junction with the launch vehicle. Foreign manufacturers of space technology impose restric-
tions on the mass and position of the center of mass of the spacecraft, offering ready-made versions of 

adapters with the necessary interface at the same time.
There are various design schemes of adapters, and the main task of each is to provide the necessary rigid-
ity of the «spacecraft + adapter» system. The review of various foreign manufacture's of space technics 
executions of the adapter for single launch is carried out in present paper. Technology of manufacturing 
of adapters, their load bearing capacity and overall dimensions, methods of connecting with a spacecraft 
are explicitly reviewed. Methods of group launch of spacecrafts and corresponding constructions are also 
provided; we obtain the estimation of the effectiveness of using of such constructions is the sense of output 

nett load mass.

Keywords: spacecraft adapter, payload attach system, group launching of spacecrafts, payload.
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Представлена комплексная математическая модель, описывающая изменение формы 
сферической оболочки калибровочного космического аппарата, вызванное неравномер-
ным распределением температуры по ее поверхности на теневом участке околоземной 
орбиты. Тепловая часть модели учитывает воздействие на оболочку собственного из-
лучения поверхности Земли и радиационный теплообмен в полости оболочки. Неравно-
мерность облучения поверхности оболочки приводит к неравномерности распределения 
ее температуры и, как следствие, к отклонению ее формы от сферической, что может 
повлиять на функциональные характеристики аппарата. Для определения искажения 
сферической формы оболочки использованы основные положения безмоментной теории 
оболочек вращения. Количественный анализ представленной модели проведен для уста-
новившегося неравномерного распределения температуры по поверхности оболочки, 
возникающего на различной высоте расположения аппарата над поверхностью Земли. 
Полученные оценки искажения формы оболочки калибровочного космического аппарата 
могут быть использованы для сопоставления с допустимыми отклонениями, не нару-
шающими его функциональные характеристики на теневом участке околоземной ор-

биты.
 

Ключевые слова: калибровочный космический аппарат, сферическая оболочка, излуче-
ние поверхности Земли, радиационный теплообмен.

Введение

Калибровочные космические аппараты 
(ККА) применяют для оценки и контроля энерге-
тического потенциала радиолокационного кана-
ла наземного комплекса мониторинга движения 
космических объектов [1; 2]. Распространенным 
вариантом геометрической формы ККА, называ-
емого также калибровочно-юстировочным, явля-
ется выполненная с высокой точностью сфериче-
ская оболочка. Аналогичную форму имеют пас-
сивные ретрансляторы сигналов и используемые 
в целях калибровки и юстировки радиолокацион-
ной аппаратуры некоторые типы малоразмерных 
эталонных отражателей [1; 3], а также крупно-
размерные надувные конструкции [4–6].

	 ©	 Зарубин В. С., Зимин В. Н., 
Кувыркин Г. Н., 2018

	 *	 Работа выполнена в рамках государственных 
заданий Минобрнауки РФ 
(проекты 9.7784.2017/БЧ и 9.24.22.2017/ПЧ) 

Орбиты ККА могут быть как круговыми с 
высотой около 1000 км, в том числе близкими к 
полярным, так и эллиптическими с апогеем до 
2200 км [2; 3]. Основным фактором, влияющим 
на форму оболочки ККА, является распределе-
ние температуры по ее поверхности, зависящее 
от солнечного излучения и собственного излуче-
ния Земли [7; 8]. На теневом участке околозем-
ной орбиты температурное состояние оболочки 
ККА наряду с собственным излучением Земли в 
некоторой степени может зависеть от энергии со-
ударения с молекулами и атомами атмосферных 
газов и рекомбинации этих молекул [9]. На высо-
те 300 км над поверхностью Земли оценки плот-
ности локальных тепловых потоков, вызванных 
этими процессами, не превышают 10 % от плот-
ности потока излучения Земли, а на высоте более 
350 км составляют менее 1 % [10].

Оболочку ККА выполняют из полимерной 
пленки толщиной несколько десятков микро-
метров, покрытой тонким слоем (толщиной не-
сколько нанометров) напыленного алюминия [11]. 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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После вывода ККА на околоземную орбиту обо-
лочка принимает сферическую форму путем на-
полнения ее газом при сравнительно невысоком 
давлении. При этом возможно получить сфери-
ческую оболочку достаточно большого диаметра, 
что характерно для современных тенденций раз-
вертывания на орбите крупногабаритных транс-
формируемых конструкций [12].

Для орбиты ККА с теневым участком в силу 
периодической смены интенсивности облучения 
оболочки происходит существенное изменение 
ее температурного состояния. Это приводит не 
только к периодическому изменению формы обо-
лочки, но может повлиять на ресурс работоспо-
собности ее материала в силу циклического тер-
момеханического воздействия. Количественный 
анализ термомеханического состояния оболочки 
ККА может быть проведен методами математи-
ческого моделирования [13], используя ее тепло-
вую модель [9] и определяющие соотношения 
для безмоментной сферической оболочки [14].

Условия облучения оболочки

Интенсивность собственного излучения 
Земли, определяющего температурное состоя-
ние оболочки ККА на теневом участке орбиты, 
зависит от температуры участков поверхности 
Земли, влажности и температуры атмосферы и от 
состояния облачного покрова [15]. Плотность по-
тока собственного излучения различных участ-
ков поверхности Земли, измеренная оптико-
электронными приборами, установленными на 
орбитальной обсерватории, имеет существенный 
разброс и достигает значения 357 Вт/м2 [16]. Для 
экваториальной области Земли в летний период 
плотность этого потока составляет от 175 (при 
сплошной облачности с верхней границей на вы-
соте 9 км) до 247 Вт/м2 при отсутствии облаков, 
а для участков в зоне северного полярного круга 
при тех же условиях от 145 до 225 Вт/м2 [17].

Среднее значение плотности потока соб-
ственного излучения Земли можно оценить из 
условия ее радиационного баланса по форму-
ле [10; 15] q0 = qs (1 – αs) / 4, где qs – солнечная 
постоянная для среднего расстояния Земли от 
Солнца (по рекомендации Всемирного центра ра-
диационного мониторинга (Давос, Швейцария) 
qs =1368 Вт/м2), αs – альбедо Земли (среднее зна-
чение коэффициента отражения солнечного излу-
чения поверхностью Земли). Однако значение qs 
(несмотря на принятое название этой величины) 
не является строго постоянным. Интенсивность 
солнечного излучения зависит от текущего состо-
яния поверхности Солнца и от положения Земли 
на ее эллиптической орбите при движении вокруг 
Солнца (эксцентриситет этой орбиты ≈ 0,0167). 
Многолетние наблюдения показали, что изме-

нения солнечной активности слабо влияют на 
значение qs, вызывая отклонения в пределах 1 %, 
тогда как влияние положения Земли на ее орбите 
более существенно.

С изменением расстояния L от Солнца 
плотность потока солнечного излучения изменя-
ется пропорционально квадрату отношения L0/L, 
где L0 ≈ 1,49·108 км – среднее расстояние Земли 
от Солнца. Поэтому даже при достаточно малом 
эксцентриситете орбиты Земли в перигелии 
qs =1414 Вт/м2, а в афелии – 1322 Вт/м2 [10; 18]. В 
инженерных расчетах в случаях, когда увеличение 
может ухудшить характеристики КА или повлиять 
на его работоспособность, обычно принимают за-
вышенное значение qs (например, 1420 Вт/м2 [19] 
и 1400 Вт/м2 [20]). Для последующих числовых 
расчетов температурного состояния оболочки 
ККА примем значение qs = 1420 Вт/м2. Тогда при 
среднем значении αs = 0,37 [18] из условия ради-
ационного баланса Земли получим q0 ≈ 215 Вт/м2.

Рис. 1. Расчетная схема

При наблюдении с Земли угловой размер 
ККА даже при радиусе r0 его сферической обо-
лочки порядка 10 м начиная с высоты H = 200 км 
аппарата над поверхностью Земли не превыша-
ет δ = 10–4 рад. Поэтому при заданном значении 
H (расстояние между точками O и O" на рис. 1) 
можно считать, что на оболочку ККА падает соб-
ственное излучение Земли с участка ее поверх-
ности, площадь которого зависит от угла 

где ƞ = H/R0, R0 ≈ 6371 км – средний радиус по-
верхности Земли. Выделим на этом участке по-
верхности кольцевой слой бесконечно малой ши-
рины R0dγ (γ ϵ [0; γm]) площадью 

(на рис. 1 этот слой заштрихован).
Пренебрежимо малое значение δ позволяет 

положить угол φ между нормалью к выделенно-
му кольцевому слою и направлением на различ-
ные участки поверхности оболочки равным β + γ, 
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а квадрат расстояния между этим слоем и ККА 
равным.				  

					            .
Если принять, что распределение по от-

дельным направлениям излучения с поверхности 
Земли определяется законом Ламберта [21], то 
суммарный поток этого излучения, падающий на 
поверхность оболочки ККА, составит [9]:

Но распределение q'(ψ) плотности потока 
этого излучения по поверхности оболочки будет 
неравномерным, зависящим от угла ψ, отсчиты-
ваемого от ближайшей к поверхности Земли точ-
ки на ее поверхности (рис. 1) вдоль любой дуги 
большого круга радиусом r0, проходящей через 
эту точку, в которой плотность потока будет рав-
на [9] 				     .

С возрастанием угла ψ функция q'(ψ) убы-
вает и в соответствии с принятым выше допу-
щением о возможности пренебречь угловым 
размером оболочки примет нулевое значение 
при ψm = π  – γm, т. е. q'(ψm) = 0 и, кроме того, 
dq'(ψ)/dψ|ψ=ψm

 = 0. Из симметрии распределе-
ния q'(ψ) относительно прямой O'O следует 
dq'(ψ)/dψ|ψ=0 = 0. Этим условиям удовлетворяет 
аппроксимирующее соотношение

(1)

в котором коэффициент    найдем из баланса по-
токов падающего излучения в виде равенства

                                                            ,	  
где

В итоге получим

Так как 
и                                                      ,      отношения

                                         и 

и угол ψm можно представить функциями лишь 
одного аргумента η (рис. 2). На рис. 3 построены 
рассчитанные с использованием формулы (1) гра-
фики зависимости от отношения                        от-
носительной плотности                                па-
дающего на поверхность оболочки собственного 
излучения поверхности Земли для различных 
значений параметра η.

Рис. 2. Графики зависимостей от параметра  ƞ: 
1 –          ; 2 –        ; 3 –      ; 4 – ψm 

Рис. 3. Графики зависимостей           от отношения                                                                                                                         
при различных значениях параметра ƞ:

 1 – 0,03; 2 – 0,05; 3 – 0,1; 4 – 0,2; 5 – 0,5; 6 – 1 

Температурное состояние 
сферической оболочки

Оценки термического сопротивления обо-
лочки из тонкой алюминированной полимерной 
пленки в направлении нормали к поверхности по-
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казывают, что температуру оболочки можно при-
нять однородной по ее толщине. Действительно, 
оболочка из каптона [11], аналогом которого 
является полиимидная пленка ПМФ-352 с дву-
сторонним покрытием политетрафторэтиленом 
(тефлоном) [22; 23] с коэффициентом теплопрово-
дности λ = 0,17 Вт/(м·К), при толщине h = 30 мкм 
имеет весьма малое термическое сопротивление 
h / λ ≈ 1,8·10–4 м2·К/Вт. Слой напыленного алюми-
ния толщиной h' = 10 нм при коэффициенте тепло-
проводности λ' = 206 Вт/(м·К) [24] обладает терми-
ческим сопротивлением h'/λ' ≈ 5·10–11 м2·К/Вт. Даже 
при завышенной оценке в 200 Вт/м2 возможного 
значения плотности теплового потока, проходя-
щего через оболочку, получим также завышен-
ную оценку перепада температуры по толщине 
оболочки, не превышающую 0,04 К.

Эффективный коэффициент теплопрово-
дности оболочки в тангенциальных направлениях, 
оцениваемый по формуле λ* = (λh + λ'h) / (h + h') 
составит не более 0,18 Вт/(м∙К). Это позволяет 
при формировании тепловой модели оболочки 
не учитывать перенос тепловой энергии путем 
теплопроводности вдоль поверхности оболочки. 
Малое значение полной теплоемкости оболочки 
позволяет считать ее температурное состояние 
установившимся при движении ККА на теневом 
участке орбиты.

Собственное излучение Земли относится к 
инфракрасной части спектра и для средней тем-
пературы излучающей поверхности Земли, оце-
ниваемой значением 288 К, наибольшая интен-
сивность этого излучения соответствует, согласно 
закону Вина [21], длине волны около 10 мкм. При 
близких к указанному значению температурах 
допустимо считать коэффициент A' поглощения 
излучения поверхностью равным ее коэффици-
енту ε' излучения, часто называемому «степенью 
черноты».

Материал оболочки примем непрозрачным 
для излучения. Свойства внутренней поверхно-
сти оболочки примем соответствующими модели 
диффузно-серой поверхности [21], что позволяет 
считать равными коэффициенты A поглощения и 
ε излучения этой поверхности. Все упомянутые 
оптические характеристики внешней и внутрен-
ней поверхности оболочки полагаем неизмен-
ными на каждой из поверхностей. При наличии 
в оболочке оборудования ККА считаем, что за-
нимаемый им объем достаточно мал. Это дает 
возможность при анализе переноса излучения 
внутри оболочки не учитывать возможного вза-
имного затенения участков ее внутренней по-
верхности. Отсюда следует, что при осесимме-
тричном относительно прямой O'O (рис. 1) рас-
пределении плотности падающего собственного 
излучения Земли искомое установившееся рас-
пределение температуры в оболочке также долж-

но быть осесимметричным, описываемым функ-
цией T(ψ) лишь одного аргумента ψ. Поскольку 
давление газа в полости оболочки ККА диаме-
тром даже порядка метра не превышает значения 
в 10 Па [7], а для более крупных оболочек име-
ет еще меньшее значение, переносом тепловой 
энергии в этой полости за счет теплопроводности 
газа (даже в случае использования высокотепло-
проводного гелия) можно пренебречь и учиты-
вать теплоперенос лишь путем излучения.

Принятые допущения позволяют перейти 
к рассмотрению модели непрозрачной для излу-
чения сферической оболочки нулевой толщины 
радиусом r0, равным радиусу средней поверх-
ности реальной оболочки ККА. Двумя близки-
ми сечениями, перпендикулярными прямой O'O 
(рис. 1), выделим из такой условной оболочки 
кольцевую полосу, положение которой характе-
ризует угол ψ. Ее внешняя поверхность поглощает 
часть A'q'(ψ) потока, падающего на оболочку излу-
чения Земли плотностью q'(ψ), и испускает поток 
собственного излучения плотностью ε'σ0T4(ψ), где 
σ0 ≈ 5,6693·10–8 Вт/(м2 · К) – постоянная Стефана-
Больцмана. Разность плотностей этих потоков 
составляет плотность q*(ψ) результирующего из-
лучения с внутренней поверхности этой полосы, 
поступающего в полость оболочки. Тогда урав-
нение баланса потоков для единичной площадки 
внешней поверхности кольцевой полосы можно 
представить в виде

(2)
В силу вогнутости внутренней поверхно-

сти оболочки на рассматриваемую полосу от со-
седних кольцевых полос падает поток излучения 
плотностью q*. Часть Aq* этого потока поглоща-
ется, а часть (1 – A) q*, отражаясь, снова посту-
пает в полость оболочки (коэффициенты погло-
щения и отражения для непрозрачной оболочки 
в сумме составляют единицу). Особенность по-
лости сферической оболочки состоит в том, что 
для нее q* = const [7–9] т.е. не зависит от угла ψ. В 
данном случае при ε' = A' имеем 

– среднее по внешней поверхности оболочки зна-
чение плотности потока падающего на нее излу-
чения Земли. В итоге уравнение баланса тепло-
вых потоков для единичной площадки внутрен-
ней поверхности кольцевой полосы примет вид

(3)

Исключив из соотношений (2) и (3) величи-
ну q*, при ε = A получим формулу

(4)
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определяющую установившееся распределение 
температуры по поверхности оболочки. Из этой 
формулы, в частности, следует, что температура 
участка оболочки при ψ ≥ ψm, на которую не па-
дает излучение Земли, не зависит от угловых ко-
ординат. Эту температуру определяют параметр 
η и значения A и A'.

Оценка отклонения формы 
оболочки от сферической

Оболочку ККА при неизменной по ее тол-
щине температуре и нагружении только внутрен-
ним давлением p допустимо считать безмомент-
ной [14], а ее полимерный материал изотропным. 
Поскольку температурное состояние оболоч-
ки осесимметрично относительно прямой O'O 
(рис. 1), она будет симметричной относительно 
оси, совпадающей с этой прямой, т. е. безмо-
ментной оболочкой вращения относительно этой 
оси. Для такой оболочки уравнение равновесия в 
проекции на нормаль к ее средней поверхности 
(уравнение Лапласа) имеет вид

(5)

где N1 и N2 – погонные усилия соответственно в 
меридиональном и окружном направлениях; а R1 
и R2 – радиусы кривизны средней поверхности 
оболочки в этих направлениях. Для полных дефор-
маций безмоментной оболочки вращения в этих 
направлениях справедливы соотношения [14]:

(6)

где u и w – перемещения точки средней по-
верхности в меридиональном направлении и 
в направлении нормали к этой поверхности; 
θ  –  угол между осью оболочки и этой нормалью;                                                                                   
ur = u · cosθ + w · sinθ – перемещение перпен-
дикулярно оси оболочки; r – радиус контура по-
перечного сечения средней поверхности плоско-
стью, перпендикулярной оси оболочки.

В предположении упругой работы материа-
ла оболочки, согласно обобщенному закону Гука, 
для полных деформаций в меридиональном и 
окружном направлениях запишем

(7)

где v, E и α – соответственно коэффициент 
Пуассона, модуль Юнга и температурный коэффи-
циент линейного расширения материала оболоч-
ки; ΔT(ψ) = T(ψ) – T0 – приращение температуры 
оболочки по сравнению с однородной по ее по-
верхности температурой T0, при которой оболочка 
имела сферическую форму с радиусом r0 средней 

поверхности. При нагружении оболочки вращения 
только внутренним избыточным давлением p в ее 
поперечном сечении радиусом r суммарная сила в 
направлении оси будет равна P = 2πrN1sinθ = πr2p. 
Отсюда, с учетом равенства r = R2 sinθ и урав-
нения (5), следует N1 = pr / (2 · sinθ) = pR2 / 2 и                      
N2 = (pR2/2)(2 – R2/R1). Для сферической оболоч-
ки в этом случае R1 = R2 и N1 = N2 = pR1/2. Если при 
осесимметричном распределении температуры по 
поверхности оболочки ККА в первом приближении 
принять R1 ≈ R2 ≈ r0, то получим N2 ≈ pR2 / 2 = N1, 
что, согласно соотношениям (7), приводит к при-
ближенному равенству ε1 ≈ ε2. Тогда из формул 
(6) следует du/dθ ≈ u · ctgθ, т. е. u ≈ C · sinθ, где                             
C = const. В итоге принятого приближения из 
первых равенств (6) и (7) находим

Перемещение точек средней поверхно-
сти оболочки в направлении ее оси равно [14] 
u1 = u · sinθ – w · cosθ, что с учетом формул 
для перемещений u и w дает 

Если за нуль отсчета перемещения u1 принять 
ближайшую к Земле точку при ψ = θ = 0 (рис. 1), 
то получим 

и

(8)

Из вторых равенств (6) и (7) следует

(9)

Из формул (8) и (9) видно, что изменение 
давления в рамках принятого приближения не 
искажает форму сферической оболочки, а лишь 
приводит к одинаковому во всех точках средней 
поверхности некоторому приращению ее перво-
начального радиуса r0. Отклонение формы обо-
лочки от сферической непосредственно связано 
с неравномерностью распределения температу-
ры по ее поверхности, причем эта неравномер-
ность возникает, согласно формуле (4), только на 
облучаемой Землей части этой поверхности. Из 
соотношений (8) и (9) следует, что перемещения, 
вызванные лишь неравномерностью распределе-
ния температуры, при отождествлении в первом 
приближении угла θ с углом ψ можно оценить по 
формулам

(10)
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Результаты расчетов

Степень влияния излучения Земли на тем-
пературное состояние оболочки ККА зависит от 
значения параметра η. Для сравнения проведем 
вычисления при четырех значениях этого пара-
метра, равных 0,03; 0,05; 0,1 и 0,2, что соответ-
ствует значениям высоты H над ее поверхностью 
Земли, равным 191,3; 318,6; 637,1 и 1274,3 км.

Пусть оболочка ККА изготовлена из упо-
мянутой выше полиимидной пленки ПМФ-352 с 
напылением алюминием на внешней поверхно-
сти. Коэффициент поглощения A внутренней по-
верхности такой оболочки будет не менее 0,5 [25]. 
Увеличение значения A приводит к выравнива-
нию распределения температуры по поверхности 
оболочки и уменьшению наибольшего значения 
T(0) температуры при ψ = 0 в точке, ближайшей 
к поверхности Земли. Для сравнения при про-
ведении расчетов примем два крайних значения          
A = 0,5 и A = 1 (второе значение для полости обо-
лочки соответствует модели абсолютно черного 
тела [21]).

Для коэффициента поглощения слоя на-
пыленного алюминия в его исходном состоянии 
после напыления можно использовать линейную 
зависимость A'(T) = 0,025 – 0,00007 · (300 – T) 
от температуры T [26], установленную в проме-
жутке от 100 К до 300 К для охлажденного рас-
плава алюминия с неокисленной поверхностью. 
Однако при контакте слоя алюминиевого покры-
тия с атмосферным воздухом происходит окисле-
ние поверхности этого слоя и увеличение этого 
коэффициента. Кроме того, в процессе пребыва-
ния в космосе поверхность оболочки подвержена 
микрометеоритному воздействию, что приводит 
к возникновению шероховатости поверхности 
покрытия и возрастанию его коэффициента из-
лучения. В силу отсутствия определенности ве-
личины коэффициента A' расчеты проведены для 
трех его дискретных значений, равных 0,015; 
0,05 и 0,15.

Результаты расчетов распределения темпе-
ратуры по поверхности сферической оболочки 
ККА в зависимости от отношения                                     для 
указанных значений параметра η приведены на 
рис. 4–7. На всех этих рисунках сплошные кри-
вые построены при значении A = 0,5, а штрих-
пунктирные – при значении A = 1. Кривые 1, 2 и 
3 отвечают значениям соответственно 0,015; 0,05 
и 0,15. 

При фиксированном сочетании коэффици-
ентов поглощения A и A' наибольшая темпера-
тура сферической оболочки, соответствующая 
значению         , и температура изотермического 
участка, отвечающая значению            , убывают по 
мере возрастания параметра η. Это вызвано уве-
личением высоты ККА над поверхностью Земли 

и связано с уменьшением потока излучения, па-
дающего на поверхность оболочки. Но даже при 
η = 0,2 общий уровень температур (рис. 7) оста-
ется допустимым для такого полимерного мате-
риала, как пленка ПМФ-352 [27; 28]. Из пред-
ставленных результатов видно, что при фиксиро-
ванных значениях параметра η и коэффициента 
A неравномерность распределения температуры 
увеличивается с увеличением коэффициента A', 
а при неизменных значениях η и A' переход от 
A = 0,5 к A = 1, как и следовало ожидать, в связи 
с выравниванием распределения температуры по 
поверхности оболочки температура изотермиче-
ского участка оболочки возрастает.

Найденные распределения температуры по 
поверхности оболочки ККА могут быть исполь-
зованы для оценки по формулам (10) отклонения 
формы этой оболочки от исходной сферической.

Рис. 4. Графики зависимости              от         при 
значении параметра η = 0,03

Рис. 5. Графики зависимости              от         при 
значении параметра η = 0,05
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На рис. 8 и рис. 9 штрихпунктирной дугой 
полуокружности представлен контур продольно-
го сечения средней поверхности оболочки при 
однородном распределении температуры T0, рав-
ной рассчитанному значению T(π/2) (отсчет угла 
ψ происходит от положительного направления 
оси Ox1).

Рис. 6. Графики зависимости              от         при 
значении параметра η = 0,1

Рис. 7. Графики зависимости              от         при 
значении параметра η = 0,2

Рис. 8. Отклонение формы контура средней 
поверхности оболочки при η = 0,05

Светлыми кружками на этой полуокружно-
сти отмечена часть контура, на которую падает 
излучение Земли, а светлыми квадратами – его 
часть с постоянной температурой. Смещение 
темных кружков и квадратов на сплошной кри-
вой по отношению к светлым позволяет срав-
нить степень локального искажения исходного 
контура средней поверхности при рассчитанном 
неоднородном распределении температуры T(ψ). 
На участке контура с темными квадратами тем-
пература постоянна. Поэтому эта часть оболочки 
сохраняет сферическую форму, но с меньшим по 
сравнению с r0 радиусом r*, определяемым отно-
шением                                                  . Для нагляд-
ности относительное изменение этого радиуса и 
смещение темных кружков по отношению к свет-
лым увеличено на рис. 8 в 0,02 · K–1/α раз, а на 
рис. 9 – в 0,05 · K–1/α раз.

Рис. 9. Отклонение формы контура средней 
поверхности оболочки при η = 0,2

Из сравнения штрихпунктирной полу-
окружности со сплошной кривой видно, что в 
окрестности наиболее близкой к Земле точки 
оболочки ее радиусы кривизны увеличиваются 
по сравнению с исходным значением, равным r0. 
Затем по мере возрастания угла ψ при продол-
жающемся росте значения R2 радиус кривизны 
R1 начинает убывать. При ψ > π/2 после дости-
жения радиусом R2 максимальной величины его 
значение начинает убывать и сближается с воз-
растающим значением R1 до их совпадения при 
ψ ≈ 2,83 ≈ 162° на рис. 8 и при ψ ≈ 2,56 ≈ 146° на 
рис. 9.

Заключение

Тепловая часть представленной комплекс-
ной математической модели, описывающая уста-
новившееся температурное состояние алюми-
нированной полимерной сферической оболочки 
ККА, находящегося на затененном участке око-
лоземной орбиты, позволяет установить зави-
симость распределения температуры по поверх-
ности этой оболочки от высоты космического 
аппарата над поверхностью Земли и от коэффи-
циентов излучения внешней и внутренней по-
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верхностей оболочки. Эта зависимость исполь-
зована для оценки отклонения формы оболочки 
от сферической, вызванного неравномерностью 
распределения температуры. Полученные ре-

зультаты могут быть полезны для прогноза рабо-
тоспособности ККА на затененном участке око-
лоземной орбиты.
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TEMPERATURE STATE AND ESTIMATION OF DEVIATION IN 
THE SHAPE OF THE SPHERICAL SHELL OF THE CALIBRATION 

SPACECRAFT IN THE SHADOW SECTION OF THE NEAR-
EARTH ORBIT

V. S. Zarubin, V. N. Zimin, G. N. Kuvyrkin
Bauman Moscow State Technical University, Moscow, Russian Federation

A complex mathematical model describing alteration in a shape of a spherical shell of a calibration space-
craft is presented. The alteration is caused by the uneven temperature distribution over the shell surface 
when it is in the shadow section of the near-earth orbit. The thermal part of the model takes into account 
influence upon the shell of the own Earth radiation and the radiation heat transfer in the shell cavity. 
Unevenness of the shell surface radiation leads to the unevenness of the temperature distribution over the 
shell surface and thus to the alteration in shape of the spherical shell, that can affect the device functional 
characteristics. To determine the distortion in shape of the spherical shell, the fundamentals of the mem-
brane theory of rotational shells were used. The quantitative analysis of the discussed model was carried 
out for cases of the steady non-uniform temperature distribution along the shell surface arising at different 
heights of the spacecraft above the Earth's surface. Obtained estimations of the distortion in shape of the 
shell of the calibration spacecraft can be compared with the permissible deviations that do not violate the 

spacecraft functional characteristics in the shadow section of the near-earth orbit.

Keywords: calibration spacecraft, spherical shell, Earth surface radiation, radiation heat transfer.
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СВ-СИНТЕЗ TiB2-MgAl2O4 КОМПОЗИТОВ ДЛЯ 
ЖАРОСТОЙКИХ ПОКРЫТИЙ

Н. И. Афанасьев, Н. И. Радишевская, О. К. Лепакова, 
А. Ю. Назарова, В. Д. Китлер

Томский научный центр СО РАН, 
г. Томск, Российская Федерация

Бориды металлов широко используются в качестве теплоизоляционных материалов, 
но в условиях высокотемпературных окислительных сред эффективность их примене-
ния значительно снижается. Для повышения термостойкости конструкционных ма-
териалов на основе диборида титана и предотвращения роста кристаллов TiB2 приме-
няли добавки химически стойкой алюмомагнезиальной шпинели, обладающей огнеупор-
ными свойствами. Целью данной работы являлось исследование структуры композита 
TiB2-MgAl2O4, полученного методом самораспространяющегося высокотемпературно-
го синтеза двумя способами. Первый – СВ-синтез диборида титана из его элементов 
с добавкой алюмомагнезиальной шпинели. Другим способом решения получения тер-
мостойкого композиционного материала является СВ-синтез алюмомагнезиальной 
шпинели с добавлением готового диборида титана. Наилучшие результаты получены 
первым способом. Структура с равномерным распределением мелких зерен TiB2 синте-
зирована с добавкой 25 % масс. MgAl2O4. Cоставы исследовали рентгенофазовым ана-
лизом (ДРОН-3M, фильтрованное Сu-kα-излучение), ИК-спектроскопией (Nicolet 5700) и 
сканирующей электронной микроскопией (Philips SEM 515). Полученный материал пред-
ставляет собой композит, в котором частицы TiB2, имеющие размер, не превышающий 

5 мкм, равномерно распределены в матрице алюмомагнезиальной шпинели.

 Ключевые слова: диборид титана, алюмомагнезиальная шпинель, самораспространя-
ющийся высокотемпературный синтез, композиты.

Введение

Карбиды и бориды металлов широко ис-
пользуются в качестве теплоизоляционных мате-
риалов, однако область их применения ограниче-
на в результате окисления в агрессивных средах 
при высоких температурах. Для повышения их 
огнеупорности дополнительно вводится алюмо-
магнезиальная шпинель (MgAl2O4), имеющая 
температуру плавления 2135 °С, что соответству-
ет высшей категории огнеупорности [1]. Для син-
теза таких керамических материалов применяют 
магний- и алюмотермические процессы синтеза. 
Так, с помощью металлотермического восстанов-
ления в системе TiO2-MgO-Al2O3-Al получены 
огнеупорные материалы на основе MgAl2O4 и 
карбонитридов титана [2]. Высокопрочный по-
ристый керамический материал, в состав которо-

	 ©	 Афанасьев Н. И., Радишевская Н. И., 
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го входят MgAl2O4, TiB2, TiO2, Al4B2O6, Mg2B2O5, 
синтезирован в системе TiO2-B2O3-Al c добавка-
ми MgO. Его можно использовать в качестве ка-
тализаторов при температурах 600–700 °С в от-
крытой атмосфере [3; 4].

При получении тугоплавких неметалличе-
ских композиционных соединений с заданными 
свойствами широко используется метод саморас-
пространяющегося высокотемпературного син-
теза (СВС). С применением этого метода в дан-
ной работе получен композиционный материал 
на основе диборида титана и химически стойкой 
и огнеупорной алюмомагнезиальной шпинели, 
которая экранировала частицы TiB2 и затормажи-
вала протекание высокотемпературных твёрдо-
фазных окислительных реакций в процессе экс-
плуатации материала.

Получали такой материал двумя способа-
ми. Первый – синтез диборида титана из его эле-
ментов с добавкой алюмомагнезиальной шпине-
ли. Другим способом решения получения термо-
стойкого композиционного материала является 

НОВЫЕ МАТЕРИАЛЫ И ТЕХНОЛОГИИ В 
КОСМИЧЕСКОЙ ТЕХНИКЕ
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синтез алюмомагнезиальной шпинели методом 
СВС с добавлением готового диборида титана.

Целью данной работы является получение 
методом СВС термостойкого композиционного 
материала на основе TiB2 и MgAl2O4 двумя вы-
шеперечисленными способами и исследование 
фазового состава и микроструктуры полученных 
материалов.

Материалы и методы 
исследования

Для приготовления реакционных смесей 
для синтеза композиционного материала первым 
способом использовали просушенные в вакууме 
при температуре 200 °С в течение 2 часов по-
рошки титана марки ТПП-8 (содержание титана 
~ 96 %, размер частиц < 160 мкм, ОАО «Ависма»), 
алюмомагнезиальной шпинели (ТУ 6-09-01-136) 
и бора аморфного (Б-99А-ТУ-6-02-585-75). Было 
приготовлено 4 смеси различного состава: 90  % 
(Ti + 2B) + 10 % MgAl2O4; 75 % (Ti + 2B) + 25 % 
MgAl2O4; 60 % (Ti + 2B) + 40 % MgAl2O4; 55 % 
(Ti + 2B) + 45 % MgAl2O4. Порошки тщательно 
перемешивали до получения однородной шихты, 
из которой на гидравлическом прессе формова-
ли пористые (40–45 %) цилиндрические образцы 
диаметром 20 и длиной 30–32 мм. Синтез прово-
дили в установке постоянного давления в атмос-
фере аргона при давлении ~ 6 атм. Воспламенение 
образцов осуществляли с помощью вольфрамо-
вой спирали.

В качестве исходных реагентов для второго 
способа использовали смеси порошков оксидов 
магния MgO и алюминия Al2O3 квалификации 
«ч», порошок алюминия марки АСД-4 дисперс-
ностью менее 30 мкм с добавкой аморфного бора 
(Б-99А-ТУ-6-02-585-75) в количестве 4 % масс. 
с размером частиц 1–5 мкм и нитрат магния 
Mg(NO3)2 ∙ 6H2O «хч». В смесь добавляли поро-

шок TiB2 (10 % масс. и 20 % масс.), полученный 
СВС методом. Синтез композита осуществляли в 
стаканчиках из металлической сетки на воздухе 
при атмосферном давлении, которые помещались 
в градиентную печь сопротивления. Для синте-
за использовали образцы насыпной плотности, 
воспламенение которых осуществляли в верхней 
части образца, где температура печи была макси-
мальной.

Температуры горения определяли воль-
фрам-рениевой термопарой ВР5–ВР20 диаме-
тром 100 мкм, регистрацию данных осуществля-
ли с помощью аналого-цифрового преобразова-
теля ЛА-20USB, соединённого с персональным 
компьютером. Составы полученных материа-
лов подтверждены рентгенофазовым анализом 
(Дрон-3М, фильтрованное Со kα-излучение), 
ИК-спектроскопией (ИК-Фурье спектрометр 
Nicolet-5700). Для изучения микроструктуры 
использовали оптический микроскоп (Axiovert 
200M) и растровый электронный микроскоп 
SEM-515 (Philips). Испытания на микротвердость 
проводили на микротвердомере ПМТ-3 при на-
грузке на пирамидку Виккерса 100 г в соответ-
ствии с требованиями ГОСТа 9450-60.

Результаты и обсуждение

Для смеси порошков с соотношением ком-
понентов Ti:B = 1:2 адиабатическая температура 
горения составляет Tад = 3190 K [5]. Высокая тем-
пература синтеза диборида титана способствуют 
расплавлению алюмомагнезиальной шпинели, 
которая, растекаясь по поверхности его зёрен, 
формирует матрицу, обеспечивающую защиту 
поверхности TiB2 шпинелью. В данном случае 
алюмомагнезиальная шпинель MgAl2O4 по от-
ношению к смеси (Ti + B) является инертом. В 
табл. 1 приведены физико-химические свойства 
шпинели и диборида титана [6; 7].

Таблица 1
Физико-химические свойства соединений

Соединение ρ, г/см3 Тпл, °С –ΔН°обр, кДж/моль

MgAl2O4 3,58 2135 2307,8

TiB2 4,45–4,50 2850 293,3

MgTiO3 3,91 1630 (1680) 1569,6

α-Al2O3 3,99 2045 1675,0

На рис. 1 представлена термограмма про-
цесса горения системы TiB2 (75 % масс.) + 
MgAl2O4 (25 % масс.). Как видно из рисунка, 
максимальная температура синтеза составляет 

2300 °С, что выше температуры плавления шпи-
нели.

Синтез алюмомагнезиальной шпинели 
протекает при меньших температурах (рис. 2). 
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Воспламенение происходит при температурe 
~ 330 °C и достигает максимальной температуры 
процесса ~ 1500 °С, что ниже температуры плав-
ления TiB2.

Рис. 1. Термограмма процесса горения системы 
75 % масс. TiB2 + 25 % масс. MgAl2O4

Рис. 2. Температурно-временной профиль СВ-
синтеза алюмомагнезиальной шпинели, шихта 

которой состоит из смеси MgO, Al2O3, 
Mg(NO3)2 ∙ 6H2O, Al и B (4 % масс.)

В зависимости от содержания вводимой 
шпинели в состав композита на основе TiB2, по-
лученного первым способом, наблюдается изме-
нение микроструктуры образцов. При количестве 
MgAl2O4 < 10 % наблюдаются зерна диборида 
титана, не полностью окруженные затвердев-
шим расплавом MgAl2O4. Большое количество 
вводимой MgAl2O4 (40 % масс.) формирует не-
однородную структуру, включающую в себя от-
дельные области, состоящие из диборида титана 
и алюмомагнезиальной шпинели. Наилучшие ре-
зультаты получаются при содержании шпинели в 
количестве 25 % масс. (рис. 3). Микроструктура 
состоит из мелких зерен TiB2 (светлые кристал-
лы), полностью окруженных шпинелью (тёмные 
области).

 

 

Рис. 3. Микроструктуры СВС-композитов на 
основе диборида титана с добавлением 25 % 

MgAl2O4, где (a) – оптический микроскоп Axiovert 
200M и (b) – растровый электронный микроскоп 

SEM-515 (Philips)

В результате исследования микрострукту-
ры установлено, что добавка 25 % MgAl2O4 при-
вела к существенному уменьшению кристаллов 
TiB2 (~ 2 мкм), которые окружены застывшим 
расплавом алюмомагнезиальной шпинели.

Рентгенофазовый анализ исследуемых об-
разцов, приведенный на рис. 4, показал, что в 
составе алюмомагнезиальной шпинели содер-
жится 12 % масс. Al2O3. Как видно из рисунка, 
шпинель определяется в композите, содержащем 
25 % масс. MgAl2O4, хотя металлографически 
шпинель идентифицируется уже при содержании 
10 % масс.

ИК-спектроскопические исследования 
композита, содержащего 25 % масс. MgAl2O4, по-
казали, что в его составе, наряду с TiB2, MgAl2O4 
и α-Al2O3, содержится незначительно MgTiO3 
(рис. 5).

На рис. 5 (кривая 1) наблюдаются две ос-
новные полосы поглощения с максимумами при 
692,0 см–1 и 540,0 см–1, относящиеся к тетра-
эдрически координированному магнию MgO4 
и октаэдрически координированному алю-
минию AlO6 алюмомагнезиальной шпинели. 
Неупорядоченность структуры шпинели, приво-
дящая к изменению силы связи в катионной под-
решетке шпинели, проявляется появлением по-
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лосы поглощения при 558,7 см–1 [8]. Небольшой 
пик в интервале частот ~ 800–900 см–1 свиде-
тельствует о присутствии Al2O3 в составе шпине-
ли (кривая 3).

Рис. 4. Дифрактограммы композитов на 
основе TiB2 с различным содержанием 

алюмомагнезиальной шпинели: (а) – MgAl2O4, 
(b) – TiB2 + 10 % MgAl2O4, (c) – TiB2 + 25 % 

MgAl2O4, (d) – TiB2 + 40 % MgAl2O4; 1 – TiB2, 2 – 
MgAl2O4, 3 – Al2O3

Рис. 5. ИК-спектры в интервале частот 
400–1300 см–1: (1) – MgAl2O4, (2) – композит 
TiB2-25 % масс. MgAl2O4, (3) – серый корунд, 

(4) – TiB2

Диборид титана, содержащийся в компози-
те, проявляется характерными полосами погло-
щения при 473, 5 см–1 и 418 см–1 (кривые 2 и 4). 

В процессе горения системы 75 % масс 
TiB2 + 25 % масс. MgAl2O4 максимальная темпе-
ратура достигает 2300 °С, что приводит к частич-
ному разрушению MgAl2O4.

(1)
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Наличие полос поглощения в спектре ком-
позита при 638,4; 592, 0 и 464, 5 см–1, характер-
ных для октаэдрически координированного алю-
миния AlO6, и присутствие полос тетраэдрически 
координированного алюминия AlO4 при 1089,1; 
797,9 и 778,7 см–1 указывает на содержание в 
продукте глиноземистой шпинели AlОAl2O3. 
Эта шпинель, имеющая температуру плавления 
1980 °С, обнаружена при получении электроко-
рунда в восстановительной среде [1; 9; 10]. Для 
сравнения, ИК-спектр корунда приведен на рис. 
5 (кривая 3). Кроме того, в спектре композита на 
уровне шумов проявляются полосы поглощения 
при 940,2; 727,2; 507,8 и 451,3 cм–1, которые мож-
но отнести к MgTiO3 [11]. Образование данного 
соединения возможно во время синтеза на грани-
це фаз между TiB2 и MgAl2O4. Кислород и MgO 
могут заимствоваться при термическом распаде 
шпинели.

(2)
В результате мелкозернистой структуры 

данного композита его ИК-спектр (кривая 2) 
представляет собой огибающую линию по спек-
тру алюмомагнезиальной шпинели с наложением 
многочисленных частот колебаний связей, отно-
сящихся к ТiB2, корунду, глиноземистой шпине-
ли и MgTiO3.

Как видно из табл. 1, все присутствующие в 
композите компоненты имеют высокие значения 
температур плавления, что делает данный кера-
мический материал огнеупорным.

В процессе СВ-синтеза композитного ма-
териала из смеси оксидов MgO и Al2O3, нитра-
та магния Mg(NO3)2 ∙ 6H2O и порошков алюми-
ния АСД-4, бора, с добавками TiB2 (10 % масс. 
и 20 % масс.) получен керамический материал, 
состоящий, согласно рентгенофазовому анализу, 
в основном, из смеси MgAl2O4, TiB2 и α-Al2O3. 
В составе композита незначительно определя-
ются оксид Al2O4, остаточный MgO и возможно 
BN (рис. 6). Наличие BN подтверждается ИК-
спектроскопическим анализом (рис. 7).

На ИК-спектрах композита с различным 
содержанием TiВ2 в составе исходных реагентов 
наблюдаются как полосы поглощения тетраэдри-
чески координированного магния [MgO4] при 
696,7 см–1 и октаэдрически координированного 
алюминия [AlO6] при 543,2 см–1, относящиеся 
к алюмомагнезиальной шпинели, так и TiB2 при 
1098,2; 474,4 и 418 см–1. Причем с увеличением 
содержания диборида титана в шихте наблюдает-
ся увеличение полосы поглощения при 418 см–1 
со сдвигом в низкочастотную область до 412 см–1, 
что связано c незначительным окислением TiВ2 и 
частичным замещением колебаний связи δ(Ti-B) 
на δ(Ti-O) с образованием оксида титана TiO [8]. 
При 1651,7 см–1 фиксируется незначитель-

2 3MgO Ti O MgTiO    
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ное деформационное колебание δ(OH)-группы 
воды, адсорбированной на дибориде титана. 
Присутствует полоса поглощения тетраэдри-
чески координированного алюминия AlO4 при 
~ 780 см–1, относящаяся к оксиду Al2O4, опреде-
ляемому также рентгенофазовым анализом.

Рис. 6. Дифрактограммы композитов на основе 
MgAl2O4 с добавками TiB2:

К-0 % TiB2 – алюмомагнезиальная шпинель, 
полученная СВС методом; К-10 % TiB2 – композит 

на основе алюмомагнезиальной шпинели, 
содержащий 10 % TiB2; К-20 % TiB2 – композит 

на основе алюмомагнезиальной шпинели, 
содержащий 20 % TiB2; 

1 – MgAl2O4, 2 – TiB2, 3 – α-Al2O3, 4 – Al2O4, 5 – 
MgO, 6 – BN

Нитрид бора проявляется широкой полосой 
поглощения в интервале 1200–1600 см–1 (харак-
терное плечо при 1272,6 см–1) и колебаниями свя-
зей при 925,5 (плечо), 816,7 см–1, что указывает 
на гексагональную модификацию [12]. Он отно-
сится к тугоплавким (Тпл = 2973 °С), термически 
устойчивым, мало реакционноспособным соеди-
нениям и используется для изготовления высоко-
огнеупорных материалов. Образование BN про-
исходит из смеси оксидов азота, выделившихся 
при разложении шестиводного нитрата магния.

(3)

Известно также, что при повышенных тем-
пературах (135–620 °С) двуокись азота разлага-
ется на монооксид азота и кислород, а монооксид 
азота NO при 800 °С окисляет бор с образовани-
ем оксида и нитрида бора одновременно [13].

(4)

(5)

Действительно, наряду с нитридом бора 
определяется широкая полоса поглощения B2O3 

 

3 2 2

2 2 2

2Mg(NO ) 6H O
2MgO 12H O O 4NO

 

      
 

2 22NO 2NO O   

2 35B 3NO B O 3BN    

с максимумами при 1477,3 и ~ 1450 см–1, соот-
ветствующими ассиметричным валентным коле-
баниям связи B-O в плоском треугольнике [BO3] 
и колебаниям самих треугольных группировок 
[ВО3] при 880,7 см–1, что указывает на частичное 
окисление бора [14; 15].

Рис. 7. ИК-спектры в интервале частот 400–2000 см–1: 
(1) – композит (TiB2-10 % масс.), (2) – композит (TiB2-
20 % масс.), (3) – MgAl2O4 (СВС-метод), (4) – TiB2, (5) 

– нитрид бора (гексагональный)

В инфракрасном диапазоне при ~ 720; 567,2 
и 450,4 см–1 проявляется соединение, имеющее 
структуру аналогичную структуре перовски-
та [16]. К такому соединению может относиться 
и титанат магния MgTiO3.

Оптические исследования подтверждают 
частичное разрушение диборида титана. На ми-
крофотографии композита (20 % масс. TiB2) вид-
но, что частицы TiB2, находящиеся в матрице из 
алюмомагнезиальной шпинели, окружены орео-
лом из частиц желтого цвета (рис. 8). Вследствие 
того, что синтез полученного материала прово-
дился на воздухе в агрессивной окислительной 
среде, наблюдается частичное окисление кри-
сталлов TiB2 по поверхности и по границам раз-
дела зерен с образованием оксида TiO.

Рис. 8. Микроструктура СВС-композита, 
полученного вторым способом, где 1 – MgAl2O4, 

2 – TiB2, 3 – TiO, 4 – Al2O3
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Как показали исследования, лучшие ре-
зультаты получены первым способом. Материал 
(TiB2 + 25 % MgAl2O4) имеет мелкозернистую 
структуру, состоящую из зерен TiB2, окруженных 
алюмомагнезиальной шпинелью. Образующаяся 
поверхностная прослойка из MgAl2O4 на границе 
зерен TiB2 выступает в роли блокирующей защи-
ты от окисления диборида титана и препятствует 
росту кристаллов TiB2. В процессе синтеза ком-
позита происходит частичное разрушение шпи-
нели, о чём свидетельствуют незначительные 
примеси корунда и MgTiO3.

Во втором случае наблюдаются крупные 
частицы диборида титана, хаотично разбросан-
ные в алюмомагнезиальной матрице. Частичное 
окисление кристаллов TiB2 по поверхности и гра-
ницам зерен приводит к образованию оксида TiO, 
кроме того на уровне микропримесей обнаружи-
вается MgTiO3.

Измерения микротвердости, проведенные 
на микротвердомере ПМТ-3, показали, что для 
композита 75 % (Ti + 2B) + 25 % MgAl2O4 она не-
сколько выше и составляет 24,02 ГПа в отличие 
от композита 90 % (Ti + 2B) + 10 % MgAl2O4 со 
значением микротвердости 22,56 ГПа. По форме 
отпечатка, оставленного пирамидкой, можно сде-
лать вывод, что композит 75 % (Ti + 2B) + 25 % 

MgAl2O4 является менее хрупким (отсутствуют 
трещины по углам отпечатка). Введение доба-
вок MgAl2O4 способствует формированию более 
плотных структур композитов на основе TiB2.

Заключение

В процессе синтеза композита первым спо-
собом происходит частичное разрушение шпине-
ли, о чём свидетельствуют незначительные при-
меси корунда, глиноземистой шпинели и MgTiO3, 
что доказывается ИК-спектроскопией.

Во втором случае, согласно рентгенофазо-
вому анализу и ИК-спектроскопии, происходит 
частичное окисление диборида титана и, наряду 
с образованием основных фаз (MgAl2O4, TiB2), 
наблюдается образование корунда, оксида Al2O4, 
ВN, B2O3, TiO и MgTiO3.

Показано, что структура с равномерным 
распределением зерен TiB2 в алюмомагнезиаль-
ной матрице получена первым способом с при-
менением 25 % масс. MgAl2O4.

Образующаяся прослойка из MgAl2O4 на 
границах зерен TiB2 выступает в роли блокиру-
ющей защиты от окисления диборида титана и 
препятствует росту кристаллов TiB2.
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SH-SYNTHESIS OF TiB2-MgAl2O4 COMPOSITES FOR HEAT-
RESISTANT COATINGS

N. I. Afanasyev, N. I. Radishevskaya, O. K. Lepakova, 
A. Yu. Nazarova, W. D. Kitler

Tomsk Scientific Centre SB RAS, Tomsk, Russian Federation

Metal borides are known to be widely used as heat-insulating materials, but their efficiency significantly 
reduces under high-temperature oxidizing conditions. To increase the heat resistance of structural materi-
als based on titanium diboride and prevent the growth of TiB2 crystals, chemically-resistant refractory 
magnesium-aluminate spinel was used. The purpose of this work was to study the structure of the TiB2-
MgAl2O4 composite obtained by the method of self-propagating high-temperature synthesis using two ap-
proaches. The first approach is the self-propagating high-temperature synthesis of titanium diboride from 
its elements with the addition of magnesium-aluminate spinel. Another approach to the obtaining of a heat-
resistant composite material is the self-propagating high-temperature synthesis of magnesium-aluminate 
spinel with the addition of titanium diboride. The best results were obtained using the first approach. A 
structure with a uniform distribution of fine TiB2 grains was synthesized by adding 25 % wt. MgAl2O4. The 
compositions were investigated using X-ray diffraction (DRON-3M, filtered Cu-kα-radiation), IR spec-
troscopy (Nicolet 5700) and scanning electron microscopy (Philips SEM 515). The obtained material was 
a composite in which TiB2 particles with a size not exceeding 5 microns were uniformly distributed in the 

matrix of magnesium-aluminate spinel.

Keywords: titanium diboride, magnesium-aluminate spinel, self-propagating high-temperature synthesis, 
composites.
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МИКРОКОЛОРИМЕТР ДЛЯ ИЗМЕРЕНИЯ 
КОЭФФИЦИЕНТА ИЗЛУЧЕНИЯ ТОНКОПЛЕНОЧНЫХ 

ВЫСОКООТРАЖАЮЩИХ ОБРАЗЦОВ ПРИ КРИОГЕННЫХ 
ТЕМПЕРАТУРАХ

А. А. Иваненко, И. А. Тамбасов, Н. П. Шестаков
Институт физики им. Л. В. Киренского СО РАН,

г. Красноярск, Российская Федерация

Предложено решение проблемы измерения коэффициента излучения (степени черноты) 
тонкопленочных высокоотражающих образцов при криогенных и комнатных темпера-
турах. Для обеспечения необходимой точности и чувствительности создан тонкопле-
ночный элемент, содержащий платиновый датчик температуры и нагреватель, а так-
же пленка с высоким коэффициентом излучения – модель «черного тела». На базе этих 
элементов, криостата замкнутого цикла TM AC-V12a фирмы Cryomech (США) и крей-
товой системы LTR-EU-8-1 сбора информации с модулями АЦП и ЦАП фирмы L-CARD 
(Россия) создана установка для измерения теплопередачи между пленочными покрыти-
ями, осуществляемой за счет излучения. Раскрыты способы обработки результатов 
измерений, осуществляемой при оценке сопротивления платиновых датчиков темпе-
ратуры, которые позволяют производить измерение температуры со среднеквадра-

тическим отклонением 0,001 К.
Описаны базовые элементы установки. Описаны проводимые на установке измерения, 
необходимые для вычисления коэффициента излучения. Приведена методика расчета 
коэффициента излучения с использованием результатов измерений, проводимых с по-

мощью микрокалориметра.

 Ключевые слова: коэффициент излучения, степень черноты, «черное тело», термо-
метр сопротивления, криогенные температуры, высокоотражающие покрытия.

Введение

При возникновении необходимости из-
мерений излучательной способности при крио-
генных температурах, как правило, для косми-
ческого применения, осуществляется создание 
уникального оборудования [1–8]. На мировом и 
отечественном рынках отсутствуют приборы по-
добного класса. В данной статье анализируется 
работа созданного аппаратно-программного ком-
плекса для измерения коэффициента излучения 
материалов и покрытий при криогенных и ком-
натных температурах.

Работа микрокалориметра

Установка [9] (рис. 1) состоит из криостата 1, 
в который помещены пленочные образец 2 и эта-
лонный поглотитель/излучатель 3, расположен-

	 ©	 Иваненко А. А., Тамбасов И. А., 
Шестаков Н. П., 2018

ные параллельно на расстоянии 0,3–0,8 мм друг 
от друга. Поглотитель/излучатель 3 с внутренней 
стороны обладает высокой поглощающей и из-
лучающей способностью (модель черного тела). 
Выход переменного генератора мощности 4 со-
единен с тонкопленочным нагревателем 5 погло-
тителя/излучателя при измерении поглощающей 
способности, или тонкопленочным нагревателем 
образца 6 при измерении излучающей способно-
сти. Тонкопленочные термометр сопротивления 
образца 7 и термометр сопротивления поглоти-
теля/излучателя 8 подключены к измерителям 
температуры 9, 10. Термометры сопротивления 
образца и эталонного образца изолированы от 
соответствующих тонкопленочных нагревателей 
диэлектрическими пленками 11, 12.

По этой схеме построена автоматизиро-
ванная установка для измерения коэффициента 
излучения (степени черноты) тонкопленочных 
образцов (чувствительность – 0,001 К) на базе 
криостата замкнутого цикла Optistat TM AC-V 
12a 0.25W@4K фирмы Cryomech (США) и мо-

КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ
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дулей АЦП и ЦАП – LTR114 и LTR34-8 фирмы 
L-CARD (Россия) в составе крейта LTR-EU-8-1 
(рис. 2).

Рис. 1. Схема установки для измерения 
излучающей и поглощающей способностей 

тонкопленочных образцов

Рис. 2. Автоматизированная установка 
для измерения коэффициента излучения 

(степени черноты) тонкопленочных образцов 
(чувствительность по температуре – 0,001 К) на 
базе криостата Optistat TM AC-V 12a 0.25W@4K

Работа установки основана на нагреве эта-
лонного излучателя (модели «черного тела») и 
измерении температуры излучателя и приемника 
(образца). Образец – полиимидная пленка с ис-
следуемым отражающим покрытием и нанесен-
ным методом магнетронного напыления спи-
ральным бифилярным платиновым термометром 
сопротивления 7, 8 и нагревателем 6.

Температура излучателя и приемника изме-
ряется с помощью платинового термометра со-
противления, специально разработанного блока 
термо-стабилизированных малошумящих усили-
телей и прецизионных сигма-дельта АЦП и ЦАП 
отечественной фирмы LCARD, управляемых 
персональной ЭВМ.

Предварительная калибровка системы осу-
ществляется при использовании в качестве из-
лучателя и приемника двух одинаковых поглоти-
телей/излучателей с близким к 1 коэффициентом 
излучения – модель «черного тела», позволяю-

щих эффективно производить измерения тепло-
передачи излучением при нагреве излучателя ме-
нее 2 К.

Такая калибровка позволяет учесть по-
грешности, возникающие из-за не идеальности 
поглотителя (коэффициент излучения примерно 
равен 0,98), а также краевых эффектов и паразит-
ных утечек тепла.

Выполнение тонкопленочных датчика тем-
пературы (термометра сопротивления) и нагре-
вателя, имеющих теплоемкости много меньшие, 
чем теплоемкость измеряемой пленки, на поли-
имидной пленке толщиной 10 мкм, позволяют 
минимизировать погрешности измерения темпе-
ратуры и влияния датчика и нагревателя на те-
плофизические свойства образца (рис. 3).

Рис. 3. Тонкопленочный элемент, содержащий 
платиновый датчик температуры и нагреватель

В измерительной головке микрокалориме-
тра (рис. 4) пленки крепятся параллельно друг 
другу. Конструкция измерительной головки и 
датчиков (рис. 3) выполнена с учетом минимиза-
ции теплопередачи от излучателя к поглотителю 
паразитным путем, т. е. теплопередачи за счет ко-
нечного суммарного теплового сопротивления 
крепящих излучатель элементов диэлектриче-
ских прокладок и узких (0,75 мм) восьми мости-
ков полиамидной пленки толщиной 10 мкм на 
периметре 63 мм круга диаметром примерно 
10 мм. Мостики необходимы для подведения кон-
тактов к термометру сопротивления и нагревате-
лю, а также для удерживания центральной части 
датчика в одной плоскости.  Приемник (образец) 
имеет непосредственный тепловой контакт по 
периметру с платформой (деталь измерительной 
головки микрокалориметра), которая крепится на 
медный болт М6 к холодному медному пальцу 
криостата. Излучатель и приемник развязаны не-
сколькими диэлектрическими прокладками спе-
циальной формы для минимизации площади кон-
такта. Для уменьшения влияния краевых эффек-
тов между излучателем и приемником 
установлена металлическая диафрагма диаме-
тром 9 мм. Работа установки основана на им-
пульсном нагреве излучателя (поглотителя) и 
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синхронном измерении температуры приемника 
(образца) перед импульсом нагрева и в конце его, 
по окончанию переходного процесса. Образец – 
полиамидная пленка с исследуемым отражаю-
щим покрытием и нанесенным методом магне-
тронного напыления спиральным бифилярным 
платиновым термометром сопротивления и та-
ким же нагревателем. Для повышения чувстви-
тельности измерений и минимизации тепловых 
утечек по периметру пленочного датчика нанесе-
на перфорация. Изменение температуры излуча-
теля и приемника излучения измеряется с помо-
щью платиновых термометров сопротивления, 
блока усилителей и прецизионного сигма-дельта 
АЦП, соединенного с персональной ЭВМ. 
Предварительная калибровка системы осущест-
вляется при использовании в качестве излучате-
ля и приемника двух одинаковых поглотителей/
излучателей (моделей «черного тела» [10]) 
рис. 5). Такая калибровка позволяет учесть по-
грешности, возникающие из-за не идеальности 
поглотителя, а также краевых эффектов и пара-
зитных утечек тепла.

Рис. 4. Измерительная головка микрокалориметра 
для крепления двух параллельных пленок с 

датчиками температуры и нагревателями

Рис. 5. Тонкопленочный элемент, содержащий 
платиновый датчик температуры, нагреватель 

и поглотитель, обладающий близким к 1 
коэффициентом излучения 

(модель «черного тела»)

Измерение сопротивления 
датчиков температуры

Два канала ЦАП восьмиканального LTR34 
программируются на выдачу противофазного 
двухполярного напряжения, подаваемого на по-

следовательное соединение двух платиновых 
термометров сопротивления излучателя и прием-
ника. Полярность ЦАП меняется каждые 2,5 мс. 
За каждые 2,5 мс происходит измерение напряже-
ния по пяти каналам: напряжения на нагревателе, 
напряжения на эталонном сопротивлении нагре-
вателя (ток нагревателя), усиленного напряжения 
на двух датчиках температуры, усиленного на-
пряжения на эталонном резисторе, включенном 
последовательно с датчиками температуры (из-
мерительный ток датчиков).

Результат измерения напряжения каждые 
0,5 секунды получается суммированием двух-
сот измерений. Для трех каналов измерения со-
противления датчиков температуры сложение 
осуществляется с учетом знака измерительного 
тока. Экспоненциальное возрастание фликер шу-
мов, используемых малошумящих операционных 
усилителей, происходит на частотах ниже 400 Гц. 
Модуляция измерительного тока осуществляется 
частотой 400 Гц. Последующее синхронное детек-
тирование (суммирование результатов измерения 
с нужным знаком) модулированного измеритель-
ным током сигнала приводит к эффективному 
подавлению фликер шумов с частотой ниже 400 
Гц и других аддитивных помех в цепи измерения 
сопротивления датчиков температуры (например, 
возникающих из-за контактной разницы потенци-
алов при соединении проводов и разъемов).

Перечисленные способы обработки цифро-
вых данных при оценке сопротивления датчиков 
температуры позволяет производить измерение 
температуры со среднеквадратическим отклоне-
нием 0,001 К.

Вычисление коэффициента 
излучения по результатам
измерений

Производем вычисление коэффициента из-
лучения (степени черноты), решив следующую 
систему уравнений теплообмена:

(1)
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Учитывая, что:

(2)

где PBl2_eq(T) – мощность, подаваемая на нагре-
ватель приемника (второго «черного тела»), не-
обходимая для нагрева приемника до той же 
температуры, что и при нагреве излучением от 
излучателя (первого «черного тела») в текущем 
эксперименте;

(3)

где PSBl_eq(T) – мощность, подаваемая на нагрева-
тель приемника (образца), необходимая для на-
грева приемника до той же температуры, что и 
при нагреве излучением от излучателя (первого 
«черного тела») в текущем эксперименте.

Учитывая (2) и (3), решением системы 
уравнений (1) является выражение:

Используя данные, измеренные в процессе 
эксперимента, с помощью формулы (4) рассчиты-
ваются искомые коэффициенты излучения образ-
ца исследуемых материалов.

Заключение

Была раскрыта работа аппаратно-программ-
ного комплекса для измерения коэффициента из-

лучения материалов и покрытий при криогенных 
и комнатных температурах. Описаны базовые эле-
менты комплекса. Представлен алгоритм измере-
ний и расчетов коэффициента излучения с исполь-
зованием результатов измерений.

– уравнение теплообмена двух одинаковых «чер-
ных тел»;

					      – урав-

нение теплообмена между излучателем («чер-
ным телом») и приемником (образцом); TemBl1Bl2 
– абсолютная температура излучателя (первого 
«черного тела») в эксперименте с парой «черное 
тело» – «черное тело»; TrecBl1Bl2 – абсолютная тем-
пература приемника (второго «черного тела») в 
эксперименте с парой «черное тело» – «черное 
тело»;

		    
– абсолютная температура излу-

чателя (первого «черного тела») в эксперименте 
с парой первое «черное тело» – образец; TrecBl1S 
– абсолютная температура приемника (образца) в 
эксперименте с парой первое «черное тело» – об-
разец; εS – коэффициент излучения образца-при-
емника; εBl – коэффициент излучения «черного 
тела».
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MICROCOLORIMETER FOR MEASURING THE EMISSIVITY 
OF THIN FILM HIGH-REFLECTING SAMPLES AT CRYOGENIC 

TEMPERATURES

A. A. Ivanenko, I. A. Tambasov, N. P. Shestakov
Kirensky Institute of Physics SB RAS, Krasnoyarsk, Russian Federation

A solution to the problem of measuring the emissivity (degree of blackness) of thin-film high-reflective 
samples at cryogenic and room temperatures is proposed. To ensure the required accuracy and sensitivity, 
a thin-film element containing a platinum temperature sensor and a heater, as well as a high emissivity 
film (a black body model) has been created. On the basis of these elements, the cryomech TM AC-V12a cryo-
stat of the company Cryomech (USA) and the LTR-EU-8-1 crate of data collection with the ADC and DAC 
modules of the L-CARD company (Russia) created an installation for measuring heat transfer (carried out 
by radiation) between film coatings. Measurement processing methods that allow temperature measure-

ment with a standard deviation of 0,001 K are presented. 
The basic installation elements are described. The measurements carried out at the facility, necessary for 
calculating the emissivity, are described. A method for calculating the emissivity using the results of mea-

surements carried out using a micro calorimeter is presented.

Keywords: emissivity, blackness degree, «blackbody», resistance thermometer, cryogenic temperatures, 
highly reflective coatings.
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УСТАНОВКА ДЛЯ МОЛЕКУЛЯРНО-ЛУЧЕВОЙ 
ЭПИТАКСИИ «КАТУНЬ-100»

В. В. Блинов1, В. И. Машанов1, А. И. Никифоров1, 2, 
Д. Н. Придачин1, Д. О. Пчеляков1, О. П. Пчеляков1, 2, 

Л. В. Соколов1, В. П. Титов1
1Институт физики полупроводников имени А. В. Ржанова СО РАН, 

г. Новосибирск, Российская Федерация 
2Томский государственный университет, г. Томск, Российская Федерация

Одной из наиболее перспективных в полупроводниковой электронике технологий явля-
ется молекулярно-лучевая эпитаксия, которая представляет собой последовательное 
осаждение на полупроводниковую подложку слоев атомной толщины различных мате-
риалов из молекулярных пучков в условиях сверхвысокого вакуума (давление остаточ-
ных газов менее 10–8 Па). В ходе этого процесса (in situ) проводится диагностика моле-
кулярных пучков и формируемых наногетероструктур. Создание высокоэффективных 
приборов микро-, нано- и фотоэлектроники на основе полупроводниковых наногетеро-
структур, состоящих из соединений III-V, выращенных на дешевых и прочных Si подлож-
ках, является одной из приоритетных задач современного полупроводникового матери-
аловедения. Решение этой проблемы крайне важно и для развития высокоэффективной 
фотовольтаики. Современные высокоэффективные солнечные элементы представляют 
собой сложные многослойные гетеросистемы с КПД до 45 % при концентрации солнечно-
го излучения в несколько сотен солнц. Они состоят из трех основных p-n переходов, вы-
полненных из Ge, InGaAs, InGaP и соединенных последовательно туннельными диодами. 
В настоящей статье представлена автоматизированная компактная установка моле-
кулярно-лучевой эпитаксии нового поколения для эпитаксии плёнок и наноструктур на 
основе Si, Ge и (или) соединений типа А3В5, разработанная в Институте физики полу-

проводников имени А. В. Ржанова Сибирского отделения РАН.

Ключевые слова: молекулярно-лучевая эпитаксия, полупроводниковые наногетеро-
структуры, солнечные элементы, сверхвысокий вакуум, космическое материаловедение.

Введение

Содружество Института физики полупро-
водников (ИФП) СО РАН и Опытного завода СО 
РАН по созданию вакуумного производственного 
участка началось лет двадцать пять назад [1–9]. 
Многие специалисты знают и помнят, как начи-
налась эта большая работа. С 1979 по 1990 годы 
ИФП СО РАН совместно со Специальным кон-
структорско-технологическом бюро специальной 
электроники и аналитического приборостроения 
СО АН СССР (с 1991 года – Конструкторско-
технологический институт прикладной микро-
электроники) и НИИ вакуумного электронного 
машиностроения (НИИ ВЭМ, г. Ижевск) под ру-
ководством профессора С. И. Стенина была про-

	 ©	 Блинов В. В., Машанов В. И., Никифоров А. И., 
Придачин Д. Н., Пчеляков Д. О., Пчеляков О. П., 
Соколов Л. В., Титов В. П., 2018

ведена разработка целого ряда технологических 
сверхвысоковакуумных установок. При этом 
был использован опыт совместной с Институтом 
ядерной физики СО АН СССР разработки и из-
готовления трехкамерной сверхвысоковакуумной 
установки «Селенга» для исследования процессов 
синтеза полупроводниковых пленок из молеку-
лярных пучков и создания технологии молекуляр-
но-лучевой эпитаксии. В отделе роста и струк-
туры полупроводниковых материалов хранятся 
документы, в том числе в электронной версии, 
отражающие этапы комплексных исследований, 
разработки целого ряда технологических сверх-
высоковакуумных установок и создания новой 
технологии. Даже краткая выборка информации 
очень красноречива. Благодаря освоению новой 
конкурентоспособной техники и технологии изго-
товления полупроводниковых гетероструктур для 
микроэлектроники фактически преодолевалась 
зависимость от соответствующих импортных по-

КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ
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ставок. В конструкции установки использовались 
только отечественные комплектующие [1–7].

Описание установки

Установка «Катунь-100» может состоять из 
нескольких технологических и вспомогательных 
модулей, например в однокамерной установке 
молекулярно-лучевой эпитаксии (МЛЭ): модуль 
загрузки-выгрузки подложек (модуль ЗВП); мо-
дуль эпитаксиального роста элементарных по-
лупроводников, полупроводниковых соедине-
ний и металлических покрытий (модуль ЭПМ). 
Технологические модули взаимозаменяемы и 
содержат блок откачки, выполненный в виде го-
ризонтальной вакуумной камеры, снабженной 
насосом НМД-04, криопанелью с титановым су-
блиматором и вакуумным откачным постом. Блок 
откачки размещен на раме и включает в себя ка-
меру предварительной очистки подложек. Для 
проведения технологических процессов с напу-
ском газов или выделением газов на блоке откачки 
предусмотрена возможность установки турбомо-
лекулярного насоса. К блоку откачки через фланец 
Ду300 подсоединена технологическая камера, вы-
полненная в виде вертикальной вакуумной каме-
ры, которая в зависимости от назначения модуля 
снабжена соответствующей технологической ос-
насткой. Дегазация блока откачки и технологиче-
ской камеры обеспечивается системой прогрева. 
Технологические камеры снабжены патрубками 
Ду150, к которым можно подсоединять другие 
модули через клапаны СВВ. В двухмодульном 
варианте два технологических модуля соединены 
через модуль ЗВП, содержащий вакуумную каме-
ру и снабженный кассетной загрузкой (2 кассеты 
по 10 подложек диаметром 102 мм). Передача под-
ложек из кассеты модуля ЗВП в технологические 
модули осуществляется с помощью транспортной 
системы, выполненной в виде зубчатой рейки, на 
которой размещены две подложки, и имеющей 
возможность перемещения на приводных поддер-
живающих роликах за счет зубчатого зацепления. 
Перемещение каретки осуществляется по прямо-
линейному транспортному каналу, образованно-
му патрубками, технологическими камерами и 
модулями ЗВП, причем ось транспортного канала 
пересекает оси манипуляторов, что обеспечивает 
возможность перегрузки подложек с рейки на ма-
нипуляторы и кассеты. Транспортная система мо-
жет управляться вручную, также предусмотрена 
возможность перевода на управление в автомати-
ческом режиме.

Модули эпитаксиального роста элементар-
ных полупроводников (Si, Ge), полупроводнико-
вых соединений, металлических и диэлектриче-
ских слоев снабжены электронно-лучевыми ис-
парителями и плазменными источниками; модули 

для выращивания полупроводниковых соедине-
ний А3В5, A3N и А2В6 снабжены молекулярными 
источниками (до 12 молекулярных источников, в 
том числе вентильного типа для P и As). Все ис-
точники снабжены независимыми заслонками для 
перекрывания молекулярных пучков. Все камеры 
могут быть оборудованы устройствами неразру-
шающего контроля структуры и свойств получае-
мых полупроводниковых эпитаксиальных систем 
в процессе их синтеза, такими как дифрактометр 
быстрых электронов и автоматический быстро-
действующий эллипсометр. Для повышения ка-
чества выращиваемых пленок источники МЛЭ 
и электронно-лучевые испарители снабжены за-
щитными тепловыми экранами (водяными, крио-
генными). Возможна комбинация рабочих камер в 
любом порядке. Установка оборудована системой 
автоматизированного управления и пакетом про-
грамм для проведения технологических процес-
сов. Скорости роста пленочных структур – от до-
лей атомного слоя до микронов в час. Конструкция 
однокамерной установки МЛЭ «Катунь-100» в 
одно- и двухкамерном вариантах представлена на 
рис. 1–4.

Рис. 1. Общий вид однокамерной установки МЛЭ 
«Катунь-100» 

1 – блок откачки; 2 – насос НМД-04; 3 – стол; 
4 – технологическая камера; 5 – система прогрева; 

6 – манипулятор с нагревателем; 7 – источник 
молекулярного пучка; 8 – блок электронно-лучевых 

испарителей; 9 – датчик масс-спектрометра; 
10 – датчик давления; 11 – заслонка источника 

молекулярных пучков; 12 – приводы перемещения 
зубчатой рейки; 13 – флуоресцентный экран 

дифрактометра быстрых электронов

В комплекте с установкой или отдельно из-
готавливаются и могут поставляться:

•	тигли из пиролитического нитрида бора 
различных размеров, обработанные по оригиналь-
ной методике в соответствии с требованиями эпи-
таксиальной технологии; 
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•	тигельные, вентильные и электронно-лу-
чевые источники молекулярных пучков; 

•	электронные дифрактометры (ускоряющее 
напряжение до 30 кВ) с системой для регистрации 
дифракционных картин и анализа их интенсивно-
сти с программным обеспечением;

•	блоки питания и управления технологиче-
скими процессами с программным обеспечением;

•	автоматизированные эллипсометры для 
регистрации оптических, морфологических, маг-
нитных параметров и толщины тонкопленочных 
структур в процессе и после их получения [1];

•	оптические пирометры.

Таблица
Технические характеристики установки

Максимальный диаметр 
используемых подложек, мм Примечание

Количество образцов 
одновременно загружаемых в 
модуль загрузки, шт.
а) подложки диаметром 60 и 
102 мм
б) подложки диаметром 40 мм

20
40

Максимальная температура 
прогрева подложек, К 1400

Точность поддержания 
температуры нагревателей 
подложек, К

0,5

Предельное вакуум, Па (Торр) 
в технологических модулях
в модуле загрузки выгрузки

1,3·10–8  (1·10–10) 
1,3·10–6  (1·10–8)

Количество источников 
молекулярных пучков, шт
в камере эпитаксии тигельных 
источников
в камере эпитаксии электронно-
лучевых испарителей

до 12

до 2
Максимальная температура 
нагрева тиглей молекулярных 
источников, К 1500
Точность поддержания 
температуры нагревателей 
молекулярных источников, К

0,5

Количество выращиваемых 
структур с пленкой толщиной 
1 мкм за день (18 часов) на 
подложках диаметром 102 мм

18

Максимальная мощность, 
подводимая к установке, кВт 10

Необходимая площадь 
размещения, м2 30

Температура прогрева корпуса, К до 473
Максимальный объем загрузки 
источников, см3 
тигельных 
электронно-лучевых

140
125

Расход жидкого азота в процессе 
выращивания эпитаксиальных 
структур, л/сутки

100

Расход технической воды, л/мин 3
Масса установки, кг 1000

Рис. 3. Общий вид однокамерной установки МЛЭ 
«Катунь-100» 

1 – электронная пушка дифрактометра быстрых 
электронов; 2 – сверхвысоковакуумный клапан 

фирмы MDC; 3 – привод перемещения кассеты с 
подложками; 4 – блок предварительной откачки 

фирмы Varian Turbo Task PS V 81M; 
5 – шкаф управления

Области применения

Установку «Катунь-100» можно исполь-
зовать для проведения экспериментальных ис-
следований и промышленно-ориентированных 
разработок в области физики конденсированно-
го состояния и синтеза полупроводниковых и 
металлических наноструктур, обучения специ-
алистов в области нанотехнологий, производства 

Рис. 2. Общий вид однокамерной установки МЛЭ 
Катунь-100 

1 – камера вакуумная; 2 – привод перемещения 
зубчатой рейки; 3 – насос НМД-0,4; 

4 – сверхвысоковакуумный клапан фирмы MDC; 
5 – патрубок для установки кассеты с подложками
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Установка для молекулярно-лучевой эпитаксии «Катунь-100»

многослойных эпитаксиальных структур для эле-
ментной базы микро- нано- и оптоэлектроники 
(СВЧ-приборы, фотоприемные устройства, нави-
гационное оборудование, лазерные системы, теле-
коммуникации, спутниковое телевидение и т.д.).

Рис. 4. Двухкамерная установка «Катунь-100» на 
сборочном участке в ИФП СО РАН

Технико-экономические 
преимущества установки

•	компактность, низкая стоимость и эконо-
мичность;

•	новизна и оригинальность технологиче-
ских решений (защита патентами и ноу-хау);

•	экономия расходных материалов и высо-
кие характеристики эпитаксиальных структур 
при низкой себестоимости технологического про-
цесса; 

•	автоматическая загрузка-выгрузка пла-
стин-подложек;

•	полная автоматизация технологического 
процесса;

•	унификация всех узлов и возможность по-
строения многомодульных установок;

•	бесконтактный контроль параметров 
структур в процессе роста (эллипсометры и элек-
тронные дифрактометры).

Заключение

Промышленная реализация и развитие ме-
тода МЛЭ убедительно показали, что он и в насто-
ящее время остается лучшим методом получения 
многослойных эпитаксиальных структур с атом-
ной гладкостью границ, прецизионно заданными 
толщинами слоев, их составом и профилем леги-
рования. 

Применение высокочувствительных элек-
троннозондовых и оптических средств контроля 
параметров получаемых структур и управления 
процессом их синтеза обеспечивает высокую вос-
производимость этих параметров. Существует 
множество примеров использования таких струк-
тур в перспективных полупроводниковых прибо-
рах наноэлектроники нового поколения, принцип 
действия которых основан на волновой природе 
электрона. Среди этих примеров не последнее 
место занимает изготовление квантоворазмерных 
структур для наноэлектроники и преобразования 
солнечного света в электроэнергию [10].
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PLANT FOR MOLECULAR BEAM EPITAXY «KATUN-100»

V. V. Blinov1, V. I. Mashanov1, A. I. Nikiforov1, 2, D. N. Pridachin1, 
D. O. Pchelyakov1, O. P. Pchelyakov1, 2, L. V. Sokolov1, V. P. Titov1

1Rzhanov Institute of Semiconductor Physics SB RAS, Novosibirsk, Russian Federation
2Tomsk State University, Tomsk, Russian Federation

One of the most promising technologies in semiconductor electronics is molecular beam epitaxy, which is 
a successive deposition on the semiconductor substrate of layers of atomic thickness of various materials 
from molecular beams in ultra-high vacuum (residual gas pressure less than 10–8 Pa). During this process 
(in situ), molecular beams and nanoheterostructures are diagnosed. Creation of high-performance micro-, 
nano- and photoelectronics devices based on semiconductor nanoheterostructures consisting of III-V com-
pounds grown on cheap Si substrates is one of the priorities of modern semiconductor materials science. 
The solution this problem is extremely important for the development of high-performance photovoltaics. 
Modern high-performance solar cells are complex multilayer heterosystems with an efficiency of up to 
45 % at a concentration of solar radiation in several hundred suns. They consist of three main p-n junc-
tions made of Ge, InGaAs, InGaP connected in series by tunnel diodes. This article presents an automated 
compact plant of new generation of molecular beam epitaxy for epitaxy of films and nanostructures based 
on Si, Ge and (or) compounds of A3B5 type, developed at the Rzhanov Institute of Semiconductor Physics 

of the Siberian Branch of RAS. 

Keywords: molecular beam epitaxy, semiconductor nanoheterostructures, solar cells, ultrahigh vacuum, 
space materials science.
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УНИВЕРСАЛЬНЫЙ СТЕНД СБОРКИ И ИСПЫТАНИЙ 
АППАРАТУРЫ БОРТОВОГО ИНФОРМАЦИОННО-

НАВИГАЦИОННОГО КОМПЛЕКСА КОСМИЧЕСКОГО 
АППАРАТА «ГЛОНАСС-К2»

Н. Н. Лосев, В. В. Головков, Д. Г. Киндяков, 
Р. О. Уланов, К. А. Трунов

АО «Информационные спутниковые системы» им. акад. М. Ф. Решетнёва», 
г. Железногорск, Красноярский край, Российская Федерация

Статья посвящена описанию разработанного универсального стенда сборки для закре-
пления плиты технологической и проведению монтажных работ и приёмо-сдаточных 
испытаний аппаратуры бортового информационно-навигационного комплекса косми-
ческого аппарата «Глонасс-К2» разработки АО «ИСС». Навигационный космический 
аппарат строится на базе негерметичной платформы «Экспресс-1000» и будет функ-

ционировать на средневысотной круговой орбите.
Платформа «Экспресс-1000» представляет собой конструктивно и функционально 
обособленные модули, объединяющие все бортовые служебные подсистемы для обеспе-
чения работы полезной нагрузки и предоставления для неё всех необходимых ресурсов 
и услуг. В процессе создания и сборки космического аппарата платформа объединяется 
с полезной нагрузкой, которая также представляет собой конструктивно и функцио-

нально обособленный модуль. 
На основании патентного исследования и обзора существующих конструкций стендов 
сборки выбран наиболее соответствующий требованиям технического задания прин-
цип работы стенда. Проведены теоретические расчеты механизма: прочностной и на 
заданный ресурс. Выполнена конструктивная проработка отдельных важнейших узлов 

и систем оборудования.
Ключевой особенностью стенда является внедрение автоматизированной системы 
работы привода с возможностью дистанционного управления, за счёт которого по-
вышается безопасность работы со стендом. Стенд предлагается как универсальный 

механизм с возможностью сборки с сотопанелями разных размеров.

Ключевые слова: стенд сборки, технологическая плита, космический аппарат, борто-
вой информационно-навигационный комплекс, технологическое оборудование изготов-

ления и испытаний космических аппаратов.

*	 Введение 

Одним из самых ответственных и трудоём-
ких этапов изготовления космических аппаратов 
является процесс сборки. Для обеспечения бы-
строго и качественного процесса сборки необхо-
димо применение на производстве специальных 
рабочих мест – стендов, обеспечивающих на-
дежное закрепление деталей, удобный доступ к 
составным частям и модулям, высокую точность 
проводимых работ и безопасность производствен-
ного персонала.

	 ©	 Лосев Н. Н., Головков В. В., Киндяков Д. Г., 
Уланов Р. О., Трунов К. А., 2018

В статье описан универсальный стенд сбор-
ки, позволяющий закреплять технологическую 
плиту как для проведения монтажных работ, так 
и для приёмо-сдаточных испытаний аппаратуры 
бортового информационно-навигационного ком-
плекса космических аппаратов (КА).

Назначение стенда сборки 

Стенд сборки – производственный меха-
низм, производящий перекладку или передачу 
различных объектов с одного поста или обраба-
тывающего устройства на другое, с обязательным 
изменением пространственной ориентации объ-
екта (переворотом, простым или двухосным пово-
ротом) [1; 2]. Он представляет собой технологиче-

КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ
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элементам и узлам КА, установленного на кантова-
тель, а также их полную визуальную видимость, то 
предлагается использовать схему, в которой стенд-
кантователь, состоящий из стоек с поворотными 
устройствами, для повышения удобства сборки 
рамы универсального энергосредства позволяет её 
вращать на угол 360°.

Дополнительные особенности 
стенда

В стенде предусмотрены:
•	возможность остановки в промежуточных 

произвольных положениях, а также автоматический 
останов в конечных положениях платформы пово-
ротной;

•	самоторможение привода;
•	дополнительные тормозные устройства для 

обеспечения блокировки движения при выключен-
ном электродвигателе;

•	устройства защиты электродвигателя от 
перегрузок;

•	ручной привод с автоматической бло-
кировкой одновременного включения электро-
двигателя и передачи крутящего момента на 
шарико-винтовую пару (ШВП) с вала рукоятки. 
Точность позиционирования не требуется.

Кроме того, обеспечивается защита от 
попадания масляного тумана и металлической 
пыли, образующихся при работе привода, в 
окружающее пространство и на открытые эле-
менты КА [5].

Состав стенда

Для привода стенда наиболее подходит 
ШВП, т. к. она обладает следующими важными 
преимуществами перед передачей скольжения 
винт-гайка (ПВГ):

1.	С учетом условий работы винтовой пере-
дачи в данном приводе (сведение к минимуму ра-
диальной, а также наклонно-радиальной нагрузки 
на ходовой винт), ШВП менее склонна к заеданию 
и заклиниванию по сравнению с парой скольже-
ния, в которой значительно больше трение в резь-
бе. Это повышает надежность привода и, следо-
вательно, такого достаточно ответственного обо-
рудования, как универсального стенда сборки.

2.	ШВП обладает более чем в 2 раза высо-
ким КПД и более чем в 2 раза низким требуемым 
вращающим моментом на винте, по сравнению 
с ПВГ. Это обуславливает применение в составе 
привода электродвигателя меньшей мощности, 
а также прочих механических передач (редукто-
ров), рассчитанных на передачу столь же мень-
ших мощностей. В итоге привод становится более 
компактным, снижается его энергопотребление и 
масса (в целом) [6].

ское оборудование, необходимое для поддержания 
на определенных этапах наземной эксплуатации 
определенного положения в пространстве сотопа-
нели относительно земной поверхности, а также 
изменения этого положения (причем без какого-
либо вреда для самой панели):

•	установки продольной оси Х панели в го-
ризонтальном положении;

•	вращения установленной панели вокруг 
оси Х в горизонтальном положении;

•	изменение высоты положения благодаря 
механической передаче (производится только в 
горизонтальном положении).

Возможность установки панели на специ-
ально приспособленном для этого оборудовании 
(стенде), а также возможность изменения положе-
ния изделия в пространстве без переоборудования 
с этого стенда, позволяет облегчить и обезопасить 
выполнение сборки [3].

Основные требования, 
предъявляемые к стенду

Стенд сборки должен обеспечивать:
•	крепление установленной на нем плиты 

технологической для обеспечения проведения 
сборочных и испытательных операций;

•	возможность вращения плиты техноло-
гической вокруг оси Х;

•	возможность процесса подъема/опуска-
ния плиты технологической для обеспечения 
удобного монтажа приборов;

•	проведение юстировочных работ с изде-
лием;

•	проведение монтажных и регулировоч-
ных работ с изделием, а также прокрутка вокруг 
оси Х.

Конструкция стенда должна обеспечивать:
•	надежное закрепление конструкции;
•	установку на колесную тележку или на 

собственные колеса и перемещение на них с по-
мощью электрического и ручного привода;

•	вращение плиты электромеханическим 
или ручным приводом на 360° вдоль оси Х (вре-
мя вращения на угол 360° составляет 6–8 минут);

•	перемещение плиты в вертикальном на-
правлении (время подъема/опускания составля-
ет 4–6 минут);

•	проведение юстировочных работ с пли-
той.

Грузоподъемность стенда 500 кг; 
максимальные габариты в миллиметрах: 
6740×2500×2500 [4].

Описание схемы работы стенда

Поскольку предпочтительно обеспечить сво-
бодный доступ со всех сторон ко всем наружным 



177

 
Н. Н. Лосев, В. В. Головков, Д. Г. Киндяков, Р. О. Уланов, К. А. Трунов

Универсальный стенд сборки и испытаний аппаратуры бортового информационно-навигационного комплекса

Стенд состоит из следующих основных уз-
лов:

1.	Средство вращения стенда – червячный 
мотор-редуктор IG-90GM, состоит из реверсив-
ного коллекторного двигателя постоянного тока и 
планетарного редуктора.

2.	Средство подъема плиты технологической 
– мотор-редуктор серии SF8156, состоит из ре-
версивного коллекторного двигателя постоянного 
тока и цилиндрического редуктора. Передаточное 
отношение редуктора 1/50. Максимальный крутя-
щий момент (ограничение прочности редуктора) 
– 300 Н∙м. [7].

3.	Для управления скоростью, направлением, 
а также для задания плавного пуска и торможения 
– контроллер коллекторного двигателя BMSD [8].

4.	Источник питания для мотор-редуктора –
H300S24.

5.	Интерфейс RS-485, обеспечивающий 
управление скоростью, продолжительностью ра-
боты или количеством оборотов, направлением и 
ускорением.

6.	Защитные устройства: ультразвуковой 
дальномер URM37, инфракрасный дальномер 
Sharp и устройство защитного отключения (УЗО).

Устройство и функции общего
блока управления стендом

В процессе работы производится контроль 
положения при управлении двигателем с датчи-
ком угла поворота.

Предусмотрено одновременное управление 
несколькими контроллерами. Подключение внеш-
него оборудования к блоку BMSD представлено 
на рис. 1.

Рис. 1. Подключение внешнего оборудования
к блоку BMSD

При необходимости для управления скоро-
стью, направлением, а также для задания плавно-
го пуска и торможения можно использовать блок 
управления двигателями постоянного тока BMD.

Во избежание нарушения техники безопас-
ности и непредвиденных опасных ситуаций стенд 
сборки оснащён датчиками движения, следящими 
за обнаружением посторонних предметов в зоне 
действия датчика. Такими датчиками являются 
ультразвуковой дальномер URM37 и инфракрас-
ный дальномер Sharp. Данные датчики подключа-
ются к общему блоку управления и включаются 
при подачи на них соответствующей команды [9].

Дополнительно стенд оборудован УЗО, 
предназначенным для отключения цепи в случае 
появления токов утечки, возникающих при элек-
трическом пробое изоляции проводки, а также в 
результате прикосновения человека к фазному 
проводу или корпусу оборудования, оказавшему-
ся под напряжением из-за электрического пробоя. 

Структурная электрическая 
схема стенда и система 
дистанционного управления

В состав структурной электрической схе-
мы входят: электрический шкаф, силовые разъ-
емы, проводка, аппарат защиты, мотор-редуктор, 
электронный блок управления, ЭВМ, пульт управ-
ления, датчики положения каретки, датчики дви-
жения и светосигнальные индикаторы.

Рис. 2. Структурная электрическая схема стенда 
сборки

Рис. 3. Стенд сборки
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Отдельно следует отметить устройство 
дистанционного пульта управления стенда. 
Современная мировая радиотехническая про-
мышленность выпускает специальные комплек-
ты дистанционного управления (ДУ), предназна-
ченные для интеграции в системы управления 
грузоподъемным оборудованием, строительной, 
сельскохозяйственной и другой техникой, где за-
частую бывает невозможно, нецелесообразно или 
опасно устанавливать специальные посты и каби-
ны управления.

Внедрение ДУ является прогрессивным 
техническим решением. ДУ позволяет освободить 
оператора стенда от кручения рукояти привода в 
течение длительного времени, что соответствует 
требованиям эргономики и в значительно боль-
шей степени концентрировать внимание на уста-
новленной плите, лучше отслеживать текущее по-
ложение и состояние объекта (плиты), в меньшей 
степени отвлекаясь на приемы, непосредственно 
связанные с управлением стенда. Это делает экс-
плуатацию оборудования более безопасной.

Одной из самых доступных и уже хоро-
шо зарекомендовавших себя на рынке систем 

ДУ представляется отечественная разработка – 
комплект дистанционного управления «SAGA1 
Crystal Серия – SAGA1-L8В», спроектированный 
и серийно выпускаемый радиотехнической компа-
нией ООО «ПКФ «УРАЛКРАНДЕТАЛЬ» [10].

Заключение

Спроектированный стенд сборки характе-
ризуется следующими качественными и количе-
ственными показателями, представляющими ин-
терес для заказчика и обеспечивающими изделию 
конкурентоспособность:

•	универсальность и достаточная функцио-
нальность;

•	удобство в управлении;
•	хорошая транспортабельность;
•	относительно небольшая потребляемая 

электрическая мощность.
Стенд предлагается как универсальный ме-

ханизм с возможностью сборки сотопанелей раз-
ных размеров.
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UNIVERSAL STAND FOR ONBOARD INFORMATION AND 
NAVIGATION COMPLEX ASSEMBLING AND TESTING 

EQUIPMENT OF THE SPACECRAFT «GLONASS-K2»

N. N. Losev, V. V. Golovkov, D. G. Kindyakov, 
R. O. Ulanov, K. A. Trunov 

JSC Academician M. F. Reshetnev Information Satellite Systems, 
Zheleznogorsk, Krasnoyarsk region, Russian Federation

The article is description of the developed universal assembly stand for fixing the technological 
plate and carrying out installation works and acceptance testing of the equipment on-board 
information and navigation complex of the «Glonass-K2» spacecraft developed by JSC ISS. The 
spacecraft is built on the basis of an unpressurized platform «Express-1000», operating on a 

medium-altitude circular orbit.
The «Express-1000» platform is a constructively and functionally detached module that unites all 
onboard service subsystems that provide payload operation and provide all necessary resources 
and services for it. In the process of creating and assembling a spacecraft, the platform is combined 

with a payload, which is also a constructively and functionally detached module.
On the basis of patent research and review of existing structures of the assembly stands, the most 
suitable working principle of the stand is selected. Theoretical calculations of the mechanism – 
strength, for a given resource are carried out. A constructive study of some of the most important 

units and equipment systems was carried out.
A key feature of the stand is the introduction of an automated drive system with the possibility 
of remote control, which increases the safety of work with the stand. The stand is offered as a 

universal mechanism with the ability to assemble with different sizes of honeycomb panels.

Keywords: assembly stand, technological plate, space vehicle, on-board information and 
navigation complex, technological equipment for manufacturing and testing spacecrafts.
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Требования к оформлению статей для опубликования в журнале  
«Космические аппараты и технологии»

Редакция принимает в журнал статьи, соответствующие следующим темам:
◄	 ракетно-космическая техника
◄	 новые материалы и технологии в космической технике
◄	 космическое приборостроение
◄	 космические услуги
◄	 инновации и экономика космической отрасли

Статья должна быть подготовлена в формате «Документ Word 97–2003» и направлена 
на электронную почту редакции isercit@gmail.com.

Вместе со статьей необходимо предоставить акт экспертного заключения с печатью 
и заключение комиссии экспортного контроля (КЭК) о возможности опубликования или, 
в случае отсутствия КЭК в организации, письмо за подписью руководителя организации 
с печатью, что данные сведения не подлежат экспортному контролю.

После принятия материалов автору будет выслан лицензионный договор и акт на 
право использования редакцией научной статьи при размещении в журнале и электронных 
базах данных.

Подписанный автором лицензионный договор и акт, а также оригиналы акта экс-
пертного заключения и заключение КЭК должны быть высланы почтой на адрес редакции: 
662972, а/я 57, Красноярский край, ЗАТО г. Железногорск. Ассоциация «ТП «НИСС».

При подготовке статьи авторы должны следовать этическим принципам, принятым 
в научном сообществе и редакцией журнала.

Авторы должны руководствоваться приведенными ниже правилами. Статьи, оформ-
ленные без соблюдения этих правил, могут быть возвращены авторам на доработку.

Требования к составу и расположению элементов оформления научной статьи:
◄	 Индекс УДК располагают отдельной строкой слева.
◄	 На следующей строке размещается заголовок, который центрируют и набирают 

строчными буквами (как в предложении, начиная с прописной). Шрифт Times New 
Roman, 14 кегль, начертание – полужирное. Перенос слов в заголовке недопустим.

◄	 Под заголовком по центру указываются фамилия и инициалы автора(ов). Шрифт 
Times New Roman, 14 кегль, по центру, полуторный интервал.

◄	 Под ФИО автора(ов) по центру указываются: полное название учреждения (место 
работы), в котором выполнена работа (в именительном падеже), затем город (насе-
лённый пункт), область (край), страна. Шрифт Times New Roman, 14 кегль, по центру, 
полуторный интервал.

◄	 Аннотация к статье. Объём аннотации: 150–200 слов (равнение на английский вари-
ант аннотации).

◄	 Ключевые слова (4–7 слов или словосочетаний).
◄	 Пристатейный библиографический список, оформленный в соответствии с ГОСТ 

Р 7.05-2008. Рекомендуется использование не менее 15 источников не старше 5 лет.
◄	 Следом необходимо привести заголовок, ФИО автора(ов), организацию, аннотацию, 

ключевые слова и библиографический список на английском языке.
◄	 В конце документа необходимо привести сведения о каждом авторе (должность и ме-

сто работы, научные степень и звание, что и когда окончил, область научных интере-
сов, e-mail).






