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Рассматривается задача повышения безопасности пилотируемых орбитальных космических полетов, связан-
ная с организацией затопления (утилизации) несгоревших элементов конструкции отделяемого двигательного отсека 
пилотируемого корабля в пустынном районе Тихого океана. Двигательный отсек, не оборудованный системой тепло-
защиты, в процессе неуправляемого спуска в плотных слоях атмосферы разрушается под действием тепловых и аэ-
родинамических нагрузок. Несгоревшие элементы конструкции достигают поверхности Земли и представляют собой 
реальную угрозу. В такой ситуации необходимо наличие в составе двигательного отсека системы управления, поз-
воляющей выполнить организованную утилизацию несгоревших элементов конструкции в безопасном районе. Бал-
листическая схема операций при этом предусматривает проведение торможения корабля для посадки возвращаемого 
аппарата в заданном районе территории России, отделения двигательного отсека, его доразгона для обеспечения тре-
буемого времени существования на орбите и последующего торможения для окончательного увода с орбиты. В статье 
кратко описывается возможное расположение районов посадки возвращаемого аппарата и затопления двигательного 
отсека при спуске с орбиты Международной космической станции. Рассматриваются вопросы выбора параметров им-
пульса доразгона и импульса торможения двигательного отсека. Описывается методическое и программно-математи-
ческое обеспечение исследований. Приводятся результаты численного моделирования для выбора параметров схемы и 
оценки расхода топлива. Результаты получены для всего возможного дипазона географического расположения районов 
посадки возвращаемого аппарата. Выбранные параметры импульса доразгона могут быть приняты постоянными для 
всех случаев спуска корабля в штатных и нештатных ситуациях. Предлагается возможный состав бортовых алгорит-
мов баллистического обеспечения утилизации двигательного отсека.

Ключевые слова: перспективный пилотируемый космический корабль, спуск с орбиты, двигательный отсек, 
безопасная утилизация.

Обеспечение безопасности экипажа, по-
исково-спасательной службы, местно-

го населения и наземной инфраструктуры 
является одной из важнейших задач, реша-
емых в процессе проектирования и выпол-
нения пилотируемых космических полетов. 
Наиболее ответственным участком, опреде-
ляющим выполнение программы полета пи-
лотируемого транспортного корабля (ПТК) 
в целом, является спуск возвращаемого ап-
парата (ВА) в атмосфере Земли и его мягкая 
посадка в заданном районе. Задача обеспе-
чения безопасности является комплексной, 
и ее решение определяется такими факто-
рами, как:

– географическое расположение райо-
нов посадки;

– размеры районов посадки;
– характеристики местности в районах 

посадки;
– размеры области рассеивания точек 

приземления ВА, характеризующие степень 
совершенства системы управления спуском и 
системы мягкой посадки;

– состав отсеков ПТК;
– схема спуска;
– схемы резервирования спуска.
Рассмотрим класс ПТК, имеющих 

в своем составе оборудованный систе-
мой теплозащиты ВА скользящего типа и 
двигательный отсек (ДО), лишенный теп-
лозащиты [1–3]. Функцией ДО является 
обеспечение требуемых условий входа ВА 
в плотные слои атмосферы. При подходе 
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ТПК к границе плотных слоев атмосферы 
ДО отделяется и в процессе неуправляемо-
го баллистического спуска под действием 
аэродинамических и тепловых нагрузок 
разрушается. Несгоревшие элементы конс-
трукции (НЭК) ДО достигают поверхности 
Земли. При этом НЭК имеют значительную 
кинетическую энергию и представляют со-
бой реальную угрозу.

В настоящее время для околоземных 
полетов на Международную космическую 
станцию (МКС) используются ТПК типа 
«Союз ТМА». Точность посадки их ВА для 
штатного спуска в режиме автоматическо-
го управления составляет не хуже 20 км [4]. 
Районы посадки расположены на территории 
Республики Казахстан, где равнинная степная 
местность занимает значительные площади. 
Район падения НЭК ДО и бытового отсека 
[3] непосредственно примыкает к району по-
садки ВА.

Повышение точности управления 
спуском и, тем самым, снижение требований 
к размерам районов посадки ВА позволит 
осуществлять посадку ВА на территории 
России. Результаты многочисленных иссле-
дований (например, [2, 5–8]) показывают, 
что использование гибких терминальных ал-
горитмов управления спуском может обес-
печить приведение ВА в заданный район с 
ошибкой не более 1 км. Такая точность пре-
дусматривается, в частности, для создава-
емого в России ПТК нового поколения [9]. 
Однако при переносе районов посадки ВА 
на территорию России решение задачи бе-
зопасной утилизации НЭК ДО становится 
весьма актуальным.

При спуске ПТК с орбиты искусствен-
ного спутника Земли (ИСЗ) имеется возмож-
ность организации утилизации (затопления) 
НЭК ДО в пустынном районе южной части 
Тихого океана. Этот район используется для 
затопления НЭК грузовых автоматических 
кораблей типа «Прогресс М». В этом же 
районе завершил полет орбитальный комп-
лекс «Мир» [10]. Схема затопления ДО ПТК 
предполагает выполнение доразгона ДО пос-
ле разделения отсеков ПТК. При этом обес-
печивается гарантированное существование 

ДО на орбите в течение нескольких витков. 
Затопление НЭК ДО в заданном районе оке-
ана производится посредством решения зада-
чи прицеливания и выдачей соответствующе-
го тормозного импульса.

Решению задачи оценки параметров 
рассматриваемой схемы безопасной утили-
зации НЭК ДО, включая потребные затраты 
топлива, для всех возможных вариантов рас-
положения районов посадки ВА на террито-
рии России, а также определению состава 
бортовых алгоритмов баллистико-навигаци-
онного обеспечения (БНО) ДО посвящается 
настоящая статья.

Районы посадки ВА и район  
затопления НЭК ДО

Оптимальным при спуске с ОИСЗ яв-
ляется расположение районов посадки ВА 
на широте, близкой по величине к наклоне-
нию орбиты. В этом случае обеспечивается 
возможность посадки для максимального 
количества витков в каждые сутки полета 
[1]. Возможное расположение районов по-
садки для орбиты МКС (наклонение 51.6°) 
на территории России и трассы посадочных 
витков для крайних по долготе районов по-
казаны на рис. 1. Долгота посадки ВА при 
этом находится в диапазоне от 46° 22’ 09’’ 
в.д. до 128° 29’ 23’’ в.д. 

Как было отмечено выше, для затоп-
ления НЭК ДО планируется использовать 
район в южной части Тихого океана. Разме-
ры района допускают рассеивание точек па-
дения НЭК для нескольких витков в каждые 
сутки полета до 5000÷6000 км по продольной 
дальности. Для крайних посадочных витков 
протяженность района уменьшается. Данная 
величина является ограничением сверху при 
выборе величины тормозного импульса ДО. 
Расположение района затопления, трасс спус-
ка и областей рассеивания НЭК ДО для край-
них посадочных витков показаны на рис. 2.

Методическое и программно-
математическое обеспечение 

исследований
Проведенные проектно-баллисти-

ческие исследования базировались на чис-
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Рис. 1. Трассы спуска и возможные районы посадки ВА
Fig. 1. Pistes and possible landing regions of ВА

Рис. 2. Район затопления, трассы спуска и области рассеивания точек падения НЭК ДО
Fig. 2. The area of flooding, pistes and dispersion points of EB UE fall
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ленном моделировании невозмущенного 
движения ПТК, ВА и ДО на внеатмосфер-
ном (участок полета по орбите МКС, сход 
с орбиты и подход к плотным слоям атмос-
феры) и атмосферном участках полета. Ин-
тегрирование дифференциальных уравне-
ний движения центра масс производилось 
методом Адамса. Модель движения центра 
масс учитывала влияние гравитационного 
поля Земли (модель 2Ч0), аэродинамичес-
кой силы лобового сопротивления (динами-
ческая модель атмосферы ГОСТ 25645.115-
84 и статическая модель атмосферы ГОСТ 
4401-73 с учетом сезонно-широтных вари-
аций плотности и скорости ветра) и силы 
тяги тормозной двигательной установки 
(ТДУ).

Номинальная невозмущенная траек-
тория спуска ВА выбиралась на основании 
решения задачи двухкоординатного (по ши-
роте и долготе) прицеливания в заданную 

точку посадки. Управляющими парамет-
рами при спуске с орбиты искусственного 
спутника Земли (ОИСЗ) являлись время 
включения тормозной двигательной уста-
новки (ТДУ), направление и величина бо-
кового маневра.

Параметры импульса доразгона ДО 
после разделения отсеков ПТК выбирались 
из условия обеспечения величины мини-
мальной высоты переходной орбиты не ме-
нее 130 км.

Параметры тормозного импульса за-
топления ДО выбирались из условия прице-
ливания центра области рассеивания точек 
падения НЭК в середину участка трассы 
витка спуска в пределах отведенного райо-
на. В качестве центра принималась точка 
падения НЭК, имеющего величину приве-
денной нагрузки на мидель Рх =400 кГ/м2 
(камеры сгорания двигателей, шар-балло-
ны высокого давления). Принималось, что 

Рис. 3. Профили высоты полета ПТК и ДО при спуске с ОИСЗ
Fig. 3. Profiles of PTS and EB flight hight during the descent from the orbit of an artificial satellite
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разрушение ДО происходит мгновенно на 
высоте 70 км, при этом могут образовы-
ваться НЭК с величинами Рх от 80 кГ/м2 до  
1600 кГ/м2.

Для оценки размеров области рассеи-
вания НЭК учитывалось влияние следующих 
факторов:

– разброс параметров переходной ор-
биты;

– ошибки построения ориентации ДО 
перед включением ТДУ;

– ошибки знания массы ДО;
– разброс характеристик ТДУ (тяга, 

удельный импульс тяги);
– ошибка знания силовых аэродина-

мических характеристик ДО;
– предельные вариации плотности ат-

мосферы и скорости ветра;
– разброс величины Рх НЭК.
Программная реализация перечис-

ленных методик основана на программном 
комплексе, который на протяжении дли-
тельного времени используется для опе-
ративного баллистико-навигационного 
обеспечения спусков транспортных кораб-
лей типа «Союз» и «Прогресс» [11]. Для 
рассматриваемых исследований комплекс 
относительно его современного состояния 
был доработан с учетом особенностей ре-
шаемых задач.

Определение величины импульсов 
доразгона и торможения ДО

По результатам расчетов было при-
нято, что импульс доразгона должен состав-
лять 40 м/с. Выполнение этого требования 
необходимо для обеспечения величины ми-
нимальной высоты переходной орбиты не 
менее 130 км. Увеличение импульса ведет 
к перерасходу топлива, а уменьшение – к 
нарушению условия существования ДО на 
орбите. Отметим, что найденная величина 
импульса доразгона может быть принята 
постоянной для всех случаев возможного 
спуска ПТК в нештатных ситуациях с более 
низких орбит.

Исследования движения ВА и ДО пос-
ле разделения показали, что величина импуль-
са на сход ДО с орбиты и затопления НЭК в 

отведенном районе возрастает при увеличе-
нии времени между моментами включения 
одного из МД на спуск ВА и ДПО на подъем 
орбиты ДO. Следовательно, разгонный им-
пульс необходимо выдавать как можно рань-
ше, с учетом обеспечения безопасности ВА и 
экипажа.

Следующим фактором является гео-
графическое положение района посадки 
ВА, так как от него зависит количество вре-
мени, отведенного на проведение маневра. 
На рис. 3 видно, что при условии посадки 
в самом восточном районе момент разру-
шения ДО наступает раньше, поэтому необ-
ходимо увеличивать величину импульса на  
торможение.

Оценка затрат топлива на операции по 
затоплению ДО

Расход топлива при проведении опера-
ций по затоплению ДО зависит от различных 
факторов, среди которых выделяются: харак-
теристики двигательных установок и выбор 
района посадки ВА. Расчет затрат топлива 
проводился с учетом двух крайних районов 
посадки и следующих характеристик марше-
вого двигателя (МД), двигателя перемещения 
и ориентации (ДПО).

Характеристики МД:
– тяга 2016 кГ;
– удельный импульс тяги 325 кГ/(кг/с).
Характеристики ДПО:
– тяга 25 кГ;
– удельный импульс тяги 307 кГ/(кг/с);
– тяга при работе 6 ДПО 141 кГ.
Результаты математического модели-

рования показали, что расход топлива можно 
считать приемлемым, т. к. на все операции за-
траты не превышают 250 кг.

Состав комплекса бортовых алгоритмов 
БНО затопления ДО

Состав комплекса определяется сле-
дующими взаимосвязанными факторами:

– характеристиками бортовой вычис-
лительной машины («свободными мощнос-
тями» БЦВМ при решении текущих задач 
навигации, управления полетом и бортовыми 
системами);



ЛЕСНОЙ ВЕСТНИК 3/2015150

СИСТЕМНЫЙ АНАЛИЗ, УПРАВЛЕНИЕ И ОБРАБОТКА ИНФОРМАЦИИ В КОСМИЧЕСКОЙ ОТРАСЛИ

– потребными затратами оперативной 
памяти БЦВМ и времени на решение задач 
БНО затопления ДО;

– распределением задач между борто-
вым и наземным сегментами контура управ-
ления.

К числу задач БНО спуска ПТК с по-
садкой ВА и затопления НЭК ДО в заданных 
районах относятся: 

– расчет параметров импульса схода с 
ОИСЗ и параметров настройки системы уп-
равления спуском для посадки ВА в заданном 
районе (может выполняться как на Земле, так 
и на борту ПТК);

– расчет параметров импульса дораз-
гона ДО. Приведенные в настоящей статье 
результаты показывают, что значения этих 
параметров могут быть приняты фиксирован-
ными и в уточнении для конкретной полетной 
ситуации не нуждаются;

– расчет параметров тормозного им-
пульса для затопления НЭК в заданном районе 
по реализовавшимся параметрам переходной 
орбиты ДО. В связи с жесткими временны-
ми ограничениями на решение этой задачи в 
наземном сегменте целесообразно выполнять 
его на борту ДО.

Таким образом, в состав комплекса 
бортовых алгоритмов БНО ДО должны быть 
включены:

– алгоритм решения навигационной 
задачи (определения текущих векторов поло-
жения и скорости центра масс), построенный, 
например, на использовании спутниковых на-
вигационных измерений;

– алгоритм решения краевой задачи 
прицеливания для определения параметров 
тормозного импульса.

Необходимо также наличие в качест-
ве вспомогательного алгоритма оценивания 
текущих значений массы ДО и расходуемых 
запасов топлива.

Выводы
1. Проведен комплексный баллисти-

ческий анализ проблемы безопасной утили-
зации несгоревших элементов конструкции 
двигательного отсека перспективного пи-
лотируемого космического корабля при его 

спуске с орбиты искусственного спутника 
Земли.

2. Рассмотрена схема и определены 
параметры гарантированного затопления 
несгоревших элементов конструкции двига-
тельного отсека в пустынном районе Тихого 
океана.

3. Предложен состав бортовых алго-
ритмов баллистико-навигационного обеспе-
чения затопления двигательного отсека.
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The article regards the problem of safety increasing of manned orbital spaceflights. The problem is connected with 
the organization of utilization of spacecraft engine bay’s (EB) unburned elements (UE) at a desert area in the Pacific ocean. 
Engine bay having no thermoprotection system is destroyed during the reentry phase due to action of thermo and aerodynamical 
loads. Unburned construction elements reach the surface of the Earth and are of a real danger. At such a situation it is necessary 
to have a control system in engine bay which allows to make an organized utilization of unburned elements in a safe region. 
The ballistic scheme of operations in this case includes: spacecraft deboost for the landing of a return module at given site in 
Russia, engine bay separation, its reboost in order to provide necessary lifetime at the orbit and, finally, a following deboost 
for deorbiting. The paper includes a brief description of a possible geographical allocation of return module landing sites and 
the description of engine bay splash-down area during the return from International space station orbit. The issues of selection 
of reboost and deboost impulse parameters of engine bay are considered. Methodical and software research provision are 
described. The results of numerical simulation for the scheme parameters selection and fuel rate estimation are presented. The 
results have been obtained for the all possible diapasons of geographical allocations of the sites of return module landing. The 
selected parameters of reboost impulse can be used as constants in all the cases of spacecraft’s reentry in nominal and off-
nominal situations. A possible set of onboard ballistic support algorithms for engine bay utilization is proposed. 

Keywords: prospective manned spacecraft, reentry, engine bay, safe utilization.
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