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Аннотация 

Дипломный проект посвящен разработке системы управления для 

межорбитального движения космического аппарата.  

Структура работы представлена введением, четырьмя разделами, 

заключением, списком литературы и приложениями.  

В дипломной работе использовано 4 таблиц, 22 рисунка и 19 источников 

литературы. Общий объем дипломной работы составляет 73 страниц.  

  

Abstract 

Diploma project focuses on the development of the control system for the 

orbital motion of a spacecraft.  

Diploma's structure consists of introduction, four chapters, conclusion and 

bibliography.  

In the research paper used 4 tables, 22 figures and 19 literature sources. The 

total volume of the diploma is 73 pages.  
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Бұл дипломдық жоба ғарыштық аппараттың орбитаарлық қозғалысының 

басқару жүйесін жобалауға арналған. 

 Жұмыс құрылымында кіріспе, бес бөлім, қорытынды және әдебиеттер 

тізімі көрсетілген.  
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Расширение круга задач, решаемых космическими аппаратами (КА) 

связано с освоением все более высоких околоземных орбит, полетами в 

окололунное пространство, к планетам Солнечной системы. Реализация этих 

задач сопряжена с использованием все более энергоемких перелетов, которые 

требуют больших затрат характеристической скорости. При этом либо могут 

быть использованы существующие разгонные блоки (РБ), либо возникает 

необходимость в разработке новых РБ, обладающих более широкими 

функциональными возможностями. 

Достижения современной ракетно-космической техники позволяют 

разработать и обеспечить эксплуатацию разнообразных разгонных блоков (РБ) 

для решения различных транспортных и служебных задач. Маневры, 

осуществляемые РБ КА, можно условно разделить на следующие группы: 

- изменение параметров орбит; 

- межорбитальные переходы в центральном поле тяготения; 

- перевод КА на траектории перелета к планетам Солнечной 

системы. 

- поддержание (стабилизация) параметров орбит в требуемых 

диапазонах (коррекция); 

- сближение, причаливание и стыковка с другими космическими объ-

ектами, спуск с орбиты и посадка. 

В данном проекте рассматриваются приближенные методы расчетов 

проектно-баллистических и массовых характеристик РБ, предназначенных для 

доставки полезных грузов (КА) с низких базовых орбит ИСЗ на требуемые 

промежуточные и конечные орбиты, 

           Целью работы является создание облика разгонного блока, определение 

рационального сочетания его основных проектных параметров, массовых и 

геометрических характеристик. 

Актуальность проекта является рассмотрение межорбитального движения 

КА которые применяют двигательные установки (ДУ). Их использование 

позволяет повышать эффективность транспортных космических систем, 

обеспечивать решение транспортных проблем на базе более легких ракет-

носителей или увеличить полезную нагрузку КА   
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1 Проектирование траекторий межорбитального движения КА 

 

1.1 Система координат и параметры орбитального движения КА 

Движение РБ КА происходит в центральном поле тяготения на высотах, 

где влиянием аэродинамических сил можно пренебречь. При составлении 

уравнений движения, определении траектории движения РБ на активных и 

пассивных участках его полета используют инерциальные и орбитальную 

системы координат. 

Положение космического РБ в этих координатах однозначно 

определяется либо прямоугольными, либо сферическими координатами. 

Долгота восходящего узла Ω (0 ≤ Ω ≤ 2π) определяет пространственное 

положение плоскости орбиты относительно плоскости экватора (Ω - это угол, 

расположенный в экваториальной плоскости и отсчитываемый от направления 

на точку весеннего равноденствия γ до линии узлов ,  т.е. линии 

пересечения плоскости орбиты с плоскостью экватора). Восходящим узлом   

орбиты называют точку, в которой тело переходит из южного полушария в 

северное. Противоположная точка  называется нисходящим узлом.  

 

Рисун

ок 1.1 - Орбитальная прямоугольная Oxωyωzω и полярная  , ϑ системы 

координат: а - положение космического аппарата (точка А); б - положение 
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орбитальной прямоугольной системы координат Oxωyωzω относительно 

экваториальной инерциальной системы координат. 

Наклонение орбиты i (0 ≤ i ≤ π) характеризует двугранный угол между 

плоскостью орбиты и плоскостью экватора, отсчитываемый от плоскости 

экватора против хода часовой стрелки для наблюдателя, находящегося в точке 

восходящего угла. Интересно отметить, что при i=0 и i = π траектория РБ 

располагается в плоскости экватора. Причем в первом случае движение 

происходит по вращению Земли, а во втором - против. 

Положение перицентра траектории фиксируется с помощью угла ω  

(аргумента перицентра), отсчитываемого в плоскости орбиты в направлении 

движения. 

Положение КА в орбитальной системе координат определяет истинная 

аномалия ϑ - угол между направлением на перицентр и радиус-вектором , 

характеризующим текущее положение КА. 

 

1.2 Уравнение орбитального движения КА 

Относительное управляемое движение РБ на активном участке, а также 

баллистическое движение на пассивном участке описываются следующими 

уравнениями: 

 =   -  + ,                                (1.1) 

 

  = -  + ,                                    (1.2) 

где  = ,  =  - ,   =  - ,  =  -   

   – радиус-вектор, характеризующий положение космического аппарата 

в абсолютной инерциальной системе координат (например, в 

гелиоцентрической);  - радиус-вектор, характеризующий положение 

центрального притягивающего тела (например, Земли при рассмотрении 

околоземных межорбитальных перелетов, а также при рассмотрении маневров 

РБ в сфере действия Земли при старте к планетам солнечной системы). 

Здесь функция  характеризует действие притяжения небесных тел за 

исключением центрального тела. Если центральное тело выбрано правильно, то 

 >> ,                                        (1.3) 

т.е. определяющими факторами при движении РБ будут сила притяжения 

центрального притягивающего тела и тяга ДУ РБ, которые определяют траекто-

рию движения РБ. 
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Интегрирование уравнений баллистического движения КА позволяет 

получить ряд зависимостей, в том числе интеграл энергии 

                                            =  - ,                                            (1.4) 

который определяет энергоемкость переходной орбиты РБ КА. 

Переходная орбита РБ КА связывает начальную и конечную орбиты КА. 

Переходная орбита содержит активные участки полета с работающим 

двигателем (участки управляемого движения) и пассивные участки полета с 

выключенным двигателем (участки баллистического движения). 

Траектория пассивного участка определяется параметрами движения РБ 

на конце соответствующего активного участка, а именно: скоростью V , углом θ 

наклона вектора скорости к местному горизонту и координатой  конца 

активного участка. В соответствии с первым законом Кеплера эта траектория 

является одним из возможных конических сечений (прямая, окружность, 

эллипс, парабола, гипербола). Уравнение орбиты записывается в виде 

r = ,                                      (1.5) 

где r - расстояние от притягивающего центра до КА; р - фокальный 

параметр орбиты: е - эксцентриситет; θ - истинная аномалия. 

Значение скорости РБ в конце активного участка не только определяет 

характер движения, но и позволяет определить требуемые энергетические 

возможности РБ. Таким образом, для расчета проектных параметров РБ 

необходимо с достаточной точностью задать величину характеристической 

скорости потребную для решения конкретной задачи с учетом возможных 

потерь на активном участке. 

 

         1.3 Расчет энергозатрат при межорбитальных перелетах в поле 

одного притягивающего центра 

Затраты характеристической скорости при межорбитальных перелетах в 

основном зависят от вида перехода и параметров начальной и конечной орбит. 

В случае использования для межорбитальных перелетов траектории 

минимальной энергии (эллипсов Хомана), а также с учетом малой в 

большинстве случаев протяженности активных участков суммарные затраты на 

межорбитальный переход представляются аддитивной функцией 

                                              = ,                                                         
(1.6) 

глобальный минимум которой при наличии ограничений будет иметь место в 

случае обеспечения минимального значения каждого из слагаемых. 
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Компланарные межорбитальные перелеты. Компланарные 

межорбитальные перелеты - это перелеты между орбитами, лежащими в одной 

плоскости. 

Перелет между двумя эллиптическими орбитами, которые не 

пересекаются и не касаются друг друга, возможен с помощью двухимпульсного 

перехода (рисунок 1.2).  

 
 Рисунок 1.2 Двухимпульсный компланарный межорбитальный перелет 

по эллипсу Хомана между эллиптическими орбитами 

         В этом случае суммарные энергетические затраты определяются 

следующим образом: 

     = + ,                                               (1.7) 

           Для хомановского перелета между двумя эллиптическими ( ) 

и ( ) орбитами справедливы следующие соотношения: 

 = -  = ,            (1.8) 

    =  –  = ,           (1.9) 

= + ,               

(1.10)                                                                 

  

1.4 Расчет энергозатрат при маневрах РБ с учетом протяженности 

активных участков 

Рассмотрим сравнительно простую модельную задачу по определению 

скорости, которую может приобрести РБ КА под действием реактивной силы в 

конце активного участка. В идеальном случае, когда движение РБ происходит в 

безвоздушном пространстве вне поля притяжения планеты и направление тяги 
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совпадает с вектором скорости, траектория движения будет прямолинейной. В 

этом случае уравнение движения РБ в скоростной системе координат имеет вид 

m  = ,                                           (1.11) 

             где  – тяга двигательной установки в пустоте: 

 = g0  = Jуд.п  

            Jуд.п    - удельный импульс ДУ в пустоте  

             

Тогда         

             m  = - Jуд.п  ,                                        (1.12) 

             или                                dV = - Jуд.п  ,                                                          

(1.13) 

           Предположим, что Jуд.п  = const. Тогда после интегрирования получим 

                                           V = - Jуд.п lnm + C ,                                     (1.14)   

               Констатнту интегрирования С определим из начальных условий  

= и  = , где  и ,   - начальные масса и скорость РБ 

соответственно. В результате получим формулу для расчета приращения 

величины скорости ∆V(t) к моменту времени t: 

∆V(t) = V(t) – V0  = - Jуд.п  ,                                (1.15) 

Отсюда полное приращение скорости РБ в конечный момент времени , 

когда использовано все топливо, будет  

 

∆Vид  = ∆V = - Jуд.п   = - Jуд.п  ,                           (1.16) 

 

где  – конечная масса РБ;  =  – относительная конечная масса РБ. 

          Эта формула носит, как известно, имя К.Э. Циолковского и 

определяет идеальную скорость РБ, т.е. максимально возможную скорость, 

которую может развить РБ в идеальных условиях (вакуум, отсутствие сил 

притяжения, вектор тяги все время направлен по вектору скорости). 

Идеальная скорость не зависит от режима работы двигателя и его тяги, но 

зависит от удельного импульса ДУ в пустоте Jуд.п (скорости истечения струи) и 
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относительной конечной массы  = . Для многоступенчатого РБ суммарная 

идеальная скорость вычисляется по формуле 

 

∆Vид∑  = ln  = ln ,                    (1.17) 

где N – число ступеней.  

В реальных условиях на активном участке полета на РБ действует 

притяжение планеты, кроме того, направление тяги двигательной установки мо-

жет не совпадать с вектором скорости движения РБ. В результате возникают 

так называемые потери скорости. 

Для оценки величины потерь скорости рассмотрим управляемое 

движение центра масс РБ в центральном поле тяготения в плоскости некоторой 

начальной произвольной орбиты (рисунок 1.2, где  – радиус-вектор РБ; - 

радиус-вектор РБ в точке старта;  – скорость центра масс РБ;   - тяга ДУ; 

θ – угол наклона вектора скорости к местному горизонту;  – истинная 

аномалия начала активного участка; φ – угловая дальность полета; α – угол 

атаки РБ КА). 

 

 
Рисунок 1.3 Движение РБ КА на активном участке. 

Это движение описывается следующей системой уравнений: 

,                     (1.18) 
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где V - скорость РБ; P -  тяга ДУ; g - ускорение свободного падения; α - 

угол между вектором скорости и вектором тяги ДУ; θ - угол наклона вектора 

скорости к местному горизонту; φ - угловая дальность полета; r  - радиус- 

вектор РБ; t -  время. 

К этой системе уравнений необходимо добавить уравнение изменения 

массы аппарата на активном участке траектории 

 

m =  - t,                                                   (1.19) 

 

Начальными условиями для рассматриваемой системы уравнений будут 

параметры движения КА, соответствующие моменту старта РБ: 

 

 = ,  = , R  = ,  = , m  =  
 

В предположении о том, что известна временная зависимость угла 

наклона вектора скорости к местному горизонту θ(t) , произведем оценку 

приращения конечной скорости РБ за время работы двигательной установки tк. 

Для этого рассмотрим дифференциальное уравнение изменения скорости 

РБ на активном участке: 

 

 =   - g ,                                         (1.20) 

представим первый член в правой части уравнения в следующем виде: 

 

  =  - (1-cosα),                                     (1.21) 

 

Тогда уравнение будет иметь вид 

 

dV = dt,                           (1.22) 

Проинтегрируем это уравнение почестям на активном участке, т.е на 

участке работы двигателей установки от  t = 0 до t = : 

 = V -  =  dt -  (1 – cosα)dt - dt,            (1.23) 

  

В соответствии с (1.11) первый интеграл в (1.23) определяет идеальную 

скорость РБ: 

∆Vид  = - Jуд.д    = - Jуд.к  ,                               (1.24) 
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Второй интеграл будет отличен от нуля, если угол атаки α  0. Этот 

интеграл определяет потери скорости на управление вектором тяги ДУ: 

 

 =  (1 – cosα)dt = dt = ,   

(1.25) 

 

где  - среднеинтегральное значение этого параметра на 

активном участке траектории. 

Третий интеграл определяет потери скорости, вызванные притяжением 

центрального гравитационного поля (гравитационные потери). Эти потери 

являются наиболее существенными: 

 

 =  = ,                          (1.26) 

 

где  - среднеинтегральное значение на активном участке. 

Таким образом, приращение скорости на активном участке полета РБ с 

учетом потерь на управление и гравитационных потерь запишется как  

 =  -  ,                                     (1.27) 

или 

 =  - ,            (1.28) 

 

Для определения приращения скорости по формуле (1.28) необходимо 

знать среднеинтегральные величины (l  cos α)cp и (gsin θ)ср, зависящие от 

траектории полета и проектных параметров РБ КА. Эти величины 

определяются в процессе численного интегрировании уравнений движения на 

активном участке при различных начальных параметрах движения и различных 

значениях проектных параметров РБ. 

В общем случае гравитационные потери скорости при старте РБ с 

начальной орбиты ИСЗ определяются несколькими факторами: 

- высотой начальной орбиты (как правило, рассматриваются орбиты, 

близкие к круговым); 

- величиной идеальной импульсной скорости (энергией движения в 

конце разгона (торможения)); 

- удельным импульсом тяги ДУ Jуд п; 

- тяговооруженностью РБ ; 

- законом управления вектором тяги ДУ на активном участке, т.e  

 = f ( , , Jуд п , , (t)).  

              Для диапазона начальной тяговооруженности РБ 0.1 ≤  n0 ≤  1, 

импульсных скоростей разгона 0.5 ≤ ∆Vимп ≤ 8 км/с с околоземной орбиты (Н ≥ 
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200 км) и при оптимальном законе управления тяги ДУ оценку гравитационных 

потерь можно провести по следующей приближенной аналитической 

зависимости: 

 = 0.0189 ,                          (1.29) 

где μпл - гравитационный параметр планеты; Rпл - средний радиус 

планеты; h - высота начальном орбиты; ∆Vимп - импульсная скорость разгона 

(торможения); tпл - время работы двигательной установки РБ. 

Если известна импульсная скорость разгона (торможения), то время 

работы ДУ при начальной тяговооруженности РБ и удельном импульсе ДУ  

определяется по формуле 

 

 = ,                                  (1.30) 

где ∆Vимп - импульсная скорость;  – удельный импульс. 

Единицы измерения ∆Vимп, - м/с, tg – с, g0 - м/ .  

Рассмотрим учет потерь на управление. Как показывают результаты 

исследования и оптимизации управления вектором тяги при разгоне РБ с двига-

тельными установками большой тяги с начальных низких ( Н ≥ 200 км) орбит 

ИСЗ на переходные траектории различных энергии, вектор тяги двигательной 

установки  должен быть направлен в каждый момент времени почти по каса-

тельной к траектории (т.е угол α близок к нулю). Тогда обеспечивается наи-

большее увеличение интеграла энергии при разгоне. Кроме того, при этом 

потери скорости на управление будут небольшими. Учитывая  это, потери на 

управление  могут быть учтены при определении эффективного удельного им-

пульса введением коэффициента φупр < 1. 

С учетом вышеизложенного и в соответствии с (1.27), полные затраты 

скорости (характеристическая скорость), необходимые для разгона РБ КА с 

начальной  орбиты на переходную или конечную орбиту с заданной энергией 

движения (Vид известно), можно представить в виде 

 =  -  ,                                 (1.31) 

 

          Величина ∆Vимп в (1.31), при которой обеспечивается мгновенный 

переход РБ с начальной орбиты на новую заданную или переходную 

траекторию зависит только от параметров этих орбит и не зависит от основных 

проектных параметров аппаратов. Для достаточно широкого класса маневров 

КА, рассматриваемых на практике, величину ∆Vимп можно определить по 

известным аналитическим зависимостям, порученным из решения задач в 
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импульсной постановке. Таким образом удается исключить из задачи 

оптимизации основных проектных параметров РБ все функции и параметры, 

связанные с динамикой полета (определение координат оптимальных точек при 

включении ДУ, оптимальных законов управления движением РБ на активных 

участках и оптимальных переходных орбит). 
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2 Проектирование исполнительного органа системы управления 

движением КА 

 

Перейдем к решению параметрической (массовой) задачи 

проектирования. Исходными данными для решения этой задачи являются 

определенные в динамической части энергозатраты РБ, необходимые для 

реализации заданной транспортной операции.  

В силу того что одним из наиболее важных требований, предъявляемых 

при разработке РБ КА, является высокое конструктивное совершенство, в 

качестве критерия выбора рационального проектного решения может быть 

использована относительная масса полезного груза μП.г. Максимальные 

значение (μП.г при решении прямой задачи проектирования позволяет получать 

минимальную начальную (стартовую) массу РБ, а при решении обратной 

задачи - максимальную массу полезного груза при заданной стартовой массе 

РБ. Результатом решения параметрической задачи является определение 

основных проектных параметров, а также энергомассовых, объемных и 

геометрических характеристик разгонного блока и его двигательной установки.  

 

2.1 Постановка задачи проектирования разгонного блока (РБ) с ЖРД 

Будем считать, что известны параметры начальной, конечной и 

переходной орбит (т.е известна схема транспортной операции), заданы 

конструктивно-компоновочная схема РБ, тип ДУ и компоненты топлива. Тогда 

массовая часть задачи формулируется следующим образом: 

1) при заданной начальной стартовой массе РБ определить mп.г (max). 

2) при заданной массе полезного груза  mп.г определить m0(min).  

В модели массовых характеристик РБ рассмотрим основные системы, 

которые однозначно характеризуют его конструктивно-компоновочную схему и 

массы которых могут быть выражены через проектные параметры. Тогда 

стартовую массу одноступенчатого РБ с ЖРД на начальной орбите можно 

представить в следующем виде: 

                              m0  = mДУ + mт.р + mт.о + mпр + mп.г ,                            (2.1) 

где mДУ - масса двигательной установки с рамой крепления и арматурой; 

mт.р - масса рабочего топлива (окислителя и горючего), необходимая для 

реализации рассматриваемой схемы транспортной операции; mт.о - масса 

топливного отсека (включает массы баков окислителя и горючего, переходники 

между ними, системы подвода топлива к ДУ, системы и топливо для наддува 

баков, арматуру, гарантированные остатки топлива и топливо незабора); mпр - 

масса прочих систем РБ (системы управления и энергоснабжения с кабельными 

сетями, система обеспечения запуска ДУ переходники между отсеками РБ, 

детали общей сборки и т.д.); mп.г   - масса транспортируемого полезного груза. 
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Конечная масса того же РБ после выполнения всех маневров запишется 

как 

mК  = mДУ + mт.о + mпр + mп.г ,                                       (2.2)    

Для общности решения задачи в обеих постановках уравнения можно 

представить в безразмерном виде: 

  =  = ,                         (2.3) 

где μп.г = m п . г  /m 0  - относительная масса полезного груза; 

γДУ = g0 mДУ /Р  - удельная (относительная) масса двигательной 

установки; n0 - начальная тяговооружeнность РБ; aт.о = m т . о  /m т . р  - 

относительная масса топливного отсека; μпр = m п р  /m 0  - относительная масса 

прочих систем . 

Из уравнения (2.3) легко получить выражения для относительной массы 

полезного груза 

  μп.г  = (1 + ат.о )μк + γДУn0 - ат.о - μпр ,                                                (2.4)    

Значение μп.г будем рассматривать в качестве критерия эффективности. 

Это позволяет обобщить прямую и обратную задачи и привести их к виду 

 = maxn0 { μк n0 (1 + ат.о ) - γДУn0 - ат.о - μпр },             (2.5) 

Следует отметить, что решение параметрической задачи в прямой 

постановке (тп.г задано) возможно только методом последовательных 

приближений, поскольку от минимизируемой в этом случае начальной 

стартовой массы РБ зависят многие величины, входящие в уравнение (2.3). 

Например, относительная масса топливного отсека существенно зависит, 

особенно при малых заправках топлива, от абсолютного количества топлива в 

баках, относительная масса ДУ - от абсолютной величины тяги и т.д. 

Только при получении нулевого приближения оказывается возможным 

пренебречь этими зависимостями (например, взять величины n0, γДУ, ат.о , μпр                                                         

из статистики) и используя результаты решения динамической части задачи, 

найти из выражения (2.4). 

Существенно проще параметрическая часть задачи решается в обратной 

постановке, когда критерием эффективности является доставка максимальной 

массы полезного груза при заданной начальной стартовой массе РБ КА. 

В этом случае могут быть использованы приближенные аналитические 

зависимости по определению основных составляющих начальной массы РБ 

(mт.о , mДУ, mпр , mт.р), полученные по результатам обработки статистических 

данных по различным типам РБ и ДУ и из решения динамической части задачи: 

mДУ = f(P); m0 = f(mт.р); mпp = f(m0).                           (2.6) 
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2.2 Определение энергетических характеристик двигательных 

установок РБ КА 

Определение удельных энергетических характеристик ДУ. Одной из 

важнейших энергетических характеристик термохимических ракетных 

двигателей (РДТТ, ЖРД) является удельный импульс - отношение тяги 

двигателя в вакууме к секундному расходу топлива: 

                                                      JДУ =  ,                                                         

(2.7) 

Этот параметр по смыслу совпадает со скоростью истечения газа из сопла 

двигателя. Единицей измерения удельного импульса является м/с (нс/кг). Для 

нерегулируемых двигателей суммарный импульс тяги двигателя при вы-

полнении активного маневра будет 

                                           J∑ = Рп ∙ tД ,                                              (2.8) 

где tД -время работы двигателя при выполнении активного маневра РБ. 

Тогда 

Jуд = J∑ / mт.р,                                            (2.9) 

где mт.р - суммарная масса топлива, прошедшая через головку камеры 

сгорания двигателя за время tД. 

Достигнутые в настоящее время и некоторые перспективные 

характеристики жидкостных ракетных двигателей представлены в таблице 1. 

Удельный импульс тяги ЖРД зависит от многих факторов, наиболее 

важными из которых являются следующие: 

- теплотворная способность топлива; 

- коэффициент соотношения компонентов топлива по массе 

                             km = mок / mгор,                                   (2.10) 

где mок, тгор - секундные массовые расходы окислителя и  горючего, 

соответственно; 

- Рк / Ра - степень расширения газов в сопле двигателя; 

- принятая система подачи компонентов топлива (вытеснительная 

или турбонасосная); 

- при турбонасосной системе подачи компонентов топлива важное 

значение имеет принятая схема двигателя (разомкнутая или замкнутая); 

- Рк - давление в камере сгорания. 
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Основные свойства наиболее распространенных в ракетной технике 

компонентов топлива как криогенных, так и высоко кипящих приведены в 

таблице 2. 

При рассмотрении энергетических характеристик ЖРД необходимо 

различать понятие «теоретический» и «действительный» удельный импульс 

тяги двигателя. 

Теоретическое значение удельного импульса  определяется из 

термодинамического расчета в предположении полного сгорания топлива в 

камере и равновесного состава продуктов сгорания (состав в сечениях сопла 

соответствует расчетным значениям температуры и давления) при одномерном 

расширении газов, а также отсутствии отвода тепла и трения: 

 

  = Wа +  ,                                          (2.11) 

где Wа - скорость истечения продуктов сгорания на срезе сопла двигателя; 

Fa - Fа площадь выходного сечения сопла; ра - давление в выходном сечении 

сопла. 

Теоретическая скорость истечения определяется из выражения 

 

  Wа  = ,                              (2.12) 

где k - показатель адиабаты; ; R0 - универсальная газовая постоянная (R0 = 

8317 Дж/кг ∙ моль ∙ К): μП.С - молекулярная масса продуктов сгорания; рк , ра - 

давление газов в камере сгорания и на срезе сопла, соответственно. 

    Таблица 1 - Характеристики 
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  Продолжение таблицы 1 
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 Таблица 2 - Физические свойства жидких компонентов 

топлива

 
 

Отношение действительного удельного импульса к теоретическому 

определяет коэффициент удельного импульса φд : 

                                                  φд =  /  ,                                       (2.13) 

который отражает реальные потери в камере сгорания двигателя и сопле: 

                                     = φд  ,                    
                     

(2.14) 

т.е. коэффициент φд учитывает несовершенство смешения компонентов 

топлива в камере сгорания, степень неполноты сгорания, потери на трение и 

другие процессы неравновесного горения: 

                                          φд = φкам ∙ φсопл =  f(Р, рк, Тк, рк/ра и т.д.). 

Для современных ЖРД с профилированными соплами 

φк  0.98, φсопл  0.98 0.99 

Действительный удельный импульс тяги ЖРД для расчетного режима 

работы двигателя в условиях космического пространства (рк = 0 )может быть 

определен по следующим зависимостям: 



24 

 

 =  + м/с,                            (2.15) 

где  = 0.95 Jуд.ст + 206 + 0.76 + рк – 0.003  – 70 рa +2.45  м/с            
                     

 

Величины Jуд.ст, R, ТК, k для некоторых сочетаний компонентов топлива 

представлены в таблице 3. 

Таблица 3 – Характеристики жидких топлив 

Окислитель  Горючее  , 

кг/  

 

, К R, 

Дж/кг

∙К 

K=  , 

м/с 

Жидкий 

кислород  

Керосин 2.9 1075 3550 378 1.21 2747 

Азотный 

тетраксид  

НДМГ 2.8 1185 3360 380 1.23 2629 

Азотный 

тетраксид  

Аэрозин 

50% и 

гидрозин 

50 % 

2.8 1240 3300 370 1.23 2649 

Азотная 

кислота + 

окислы азота 

НДМГ 3.0 1280 3140 378 1.23 2482 

Жидкий 

кислород 

Жидкий 

водород 

5.56 350 3422 520 -  

 

Для пары Н2+02 приведено расчетное значение удельного импульса тяги 

. 

Для топливной пары азотный тетраксид (N204)+ диметилгидразин 

((CH3)2N2H2) значение теоретического удельного импульса тяги двигателя 

можно определить по приближенной зависимости 

 = 4000 – 2600 ,                          (2.16) 

Значение удельного импульса , которое используется в выражении 

для расчета энергозатрат на каждом активном участке движения РБ, должно 

также учитывать потери, обусловленные отличием удельного импульса всей 

двигательной установки от удельного импульса маршевого двигателя φДУ, а 

также потери φупр, которые возникают в случае, если маршевая двигательная 

установка используется также и для управления положением РБ на активном 

участке. 

Потери φДУ в основном обусловлены особенностями работы системы 

подачи компонентов топлива в двигательную установку, т.е. φДУ  φп. При этом 
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будем считать, что в случае применения системы подачи с дожиганием φп = 1, а 

при использовании ДУ без дожигания 

φп = 0.985 - 0.004 ,                                     (2.17) 

Потери на управление вектором тяги невелики и составляют 0.5 + 1.5%, т 

е. коэффициент потерь 

φупр = 0.995 - 0.99,                                               (2.18) 

С учетом (2.17) и (2.18) значение удельного импульса определяется 

следующим образом 

  = φпφупр = φдφпφупр ,                              (2.19) 

В приведенных выше формулах приняты следующие единицы измерений: 

тяга ДУ - Н, давление в камере сгорания и на срезе сопла - Н/см
2
, удельный 

импульс тяги - м/с. 

Диапазоны изменения основных характеристик ДУ: Р= (0.5 100) ∙ 10
4 

Н,         

рк =500 1000 Н/см
2
, рк/ра =1000 10000. 

 

2.3 Определение начальной тяговооруженности и составляющих 

начальной стартовой массы РБ КА 

 

1. Начальная тяговооруженность РБ 

В общем случае начальная тяговооруженность разгонных космических 

блоков с ДУ "большой тяги" должна определяться в результате оптимизации 

проектных параметров или задаваться по прототипам. 

На начальной стадии проектирования с достаточной степенью точности 

рациональное значение n0 может быть определено с использованием 

следующей аналитической зависимости, которая справедлива для широкого 

диапазона удельных импульсов тяги ДУ и возможных типов маневров РБ (при 

линейном законе управления вектором тяги ДУ): 

 = 0.04 ∙ ,          (2.20) 

где ωs - угловая скорость движения РБ на начальной орбите 

   ωs =   ,                                (2.21) 

b – некоторый статистический коэффициент b  0.035 
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В формуле (2.20) используются следующие единицы величин: - м/с; 

- кг; ,  – км;  -  

2. Составляющие начальной стартовой массы РБ 

• Масса топлива РБ. Суммарную массу топлива, заправляемого в баки РБ 

 , можно представить в виде суммы масс топлива , расходуемых на 

каждое включение ДУ: 

 = ,                                           (2.22) 

где n - количество включений ДУ в ходе выполнения перелета: - 

масса топлива, расходуемая при каждом включении двигателя. 

Масса топлива , может быть представлена в виде 

 = ,                        (2.23) 

где  - масса рабочего топлива: 

 =  ∙ ,                     (2.24) 

 - масса топлива, расходуемого (выбрасываемого) перед запуском 

ДУ; 

 - масса топлива, остающаяся в баках и трубопроводах, если 

рассматривается последний маневр РБ или его ступени, если РБ 

многоступенчатый. 

Масса топливных остатков  включает остатки незабора топлива в 

баках, трубопроводах и двигательной установке, гарантированные остатки, 

топливо, идущее на создание газов наддува баков и т.д. 

При использовании криогенных компонентов топлива (жидкий водород, 

жидкий кислород) в суммарную массу топлива необходимо включить массу 

топлива, которая будет потеряна за счет испарения за период автономного 

полета изделия. 

Таким образом, суммарную массу топлива, заправляемую в баки РБ, с 

учетом (2.23) можно представить как 

 = +  +  + ,               (2.25) 

Суммарная масса испарившегося топлива во многом определяется 

конструктивно-компоновочной схемой РБ (несущие или подвесные баки 

окислителя и горючего), характеристиками теплоизоляции баков, начальной 

температурой компонентов топлива после .заправки, рабочим давлением 
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наддува баков, условиями ориентации РБ на пассивных участках полета по 

отношению к Солнцу и планетам, которые являются основными источниками 

внешнего теплового воздействия, временем нахождения РБ в космическом 

пространстве и т.д. 

Масса топлива , расходуемая перед запуском ДУ, использующей 

высококипящие компоненты топлива, включает только достартовые выбросы 

топлива при его запуске, т.е. 

 = ,                                              (2.26) 

В случае применения криогенных компонентов топлива необходимо 

учесть выбросы топлива, расходуемые на захолаживание трубопроводов и 

двигателя: 

,                                   (2.27) 

Достартовые выбросы топлива при запуске двигательной установки 

  = (0.8 ,                                  (2.28) 

На захолаживание системы питания и двигателей РБ на криогенных 

компонентах топлива расходуется 

       = (1.0 ,                                (2.29) 

Масса остатков горючего и окислителя в баках РБ может быть 

представлена в следующем виде: 

                                          ,                                   

(2.30)                    

где mгар з - масса гарантированного запаса топлива; mне3 - масса топлива 

незабора (масса топлива, остающаяся в баках РБ). 

Масса гарантированного запаса топлива (окислителя и горючего) 

определяется с учетом среднеквадратичных отклонений, удельного импульса 

ДУ (  40м/с), коэффициента избытка окислителя (  0.095) и конечной 

массы РБ (  0.005). / 

Относительная масса гарантированных остатков топлива может быть 

определена по формуле 

 = (1.1 ,                                     (2.31) 

Масса топлива, остающаяся в баках (масса незабора), зависит от формы и 

геометрических размеров баков окислителя и горючего, протяженности 
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трубопроводов, питающих двигательную установку, типа применяемых 

устройств для забора топлива из баков, характеристик двигательной установки: 

 = (2.0 ,                                      (2.32) 

Относительная масса испарившегося топлива в условиях околоземных 

транспортных операций продолжительностью 10-15 часов может быть 

определена как 

 =  = 0.02 ,                                 (2.33) 

• Масса топливного отсека. Масса топливного отсека существенно 

зависит от вида применяемых компонентов топлива, конструктивно- 

компоновочной схемы РБ, заправляемой массы топлива и параметров системы 

подачи компонентов. 

Обработка статистических данных, опубликованных в литературе, и 

результатов расчетов массовых параметров топливных отсеков позволяет 

использовать следующую аналитическую зависимость для определения массы 

топливного отсека с высококипящими компонентами топлива окислитель - 

азотный тетраксид (N204) или азотная кислота (HN03) и горючими - аэрозин- 50 

(50% по массе гидразина (N2H4) и диметилгвдразина), диметилгидразин или 

несимметричный диметилгидразин: 

                         = 80.5 ∙  + 200,                                         (2.34) 

 

Масса топливного отсека для криогенных компонентов топлива может 

быть определена по приближенной зависимости 

 =  ∙ + 200,                                           (2.35) 

В выражениях (2.34), (2.35)  - суммарная масса заправляемого топлива 

(1∙10
3
 ≤  ≤ 50 ∙ 10

3
 кг);  средняя плотность топлива, кг/м

3
. 

•Масса прочих систем при наличии системы управления.  

mпр = 300 + 0.05m0 кг,                                      (2.36) 

• Масса двигательной установки. Масса ДУ может быть представлена в 

следующем виде: 

 = ,                                                 (2.37) 
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где n - количество двигателей, входящих в состав двигательной 

установки; mд - масса одного двигателя. 

Масса двигателя, работающего на высококипящих компонентах топлива, 

определяется в зависимости от его основных характеристик Р, рк, рк/ ра, 

следующим образом: 

 = 0.05 ∙  ∙ ,                         (2.38) 

Масса двигателя, работающего на криогенных компонентах топлива, в 

первом приближении может быть определена по формуле 

 = 0.8 ,                                       (2.39) 

В формулах (2.38) и (2.39) используются следующие единицы величин: Р 

- тяга двигателя, Н; рк ,ра - давления в камере и на срезе сопла двигателя, Н/см
2
. 

 

2.4  Расчет объемных характеристик РБ 

 

Объем топливных баков. Объемы топливных баков окислителя и 

горючего включают объем дозы заправки соответствующего компонента 

топлива, объем газовой подуши) и объем арматуры: 

 =  +  + ,                         (2.40) 

где - объем дозы заправки; - объем газовой подушки;  

- объем, занимаемый внутрибаковой арматурой и магистралями. 

Суммарная масса заправляемых окислителя и горючего с учетом (2.25) 

может быть определена по формулам 

 = ,                                                (2.41) 

,                                               (2.42) 

 

где kт = /  - массовый коэффициент соотношения компонентов 

топлива. 

Тогда объемы дозы заправки окислителя и горючего при расчетных 

температурах Tр заправки определяются как 

 = ,                                        (2.43) 

 = ,                                         (2.44) 
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где ρ0 (Tр), ρг(Tр) - плотность окислителя и горючего при расчетных 

температурах заправки. 

- Газовая подушка в топливном баке необходима для: 

- компенсации изменения объема дозы заправки компонентом 

топлива при изменении его температуры; 

- учета термической усадки бака в случае применения криогенных 

компонентов топлива; 

- обеспечения требуемого давления в баке в процессе предстартового 

наддува при запуске двигательной установки. 

В общем случае объем газовой подушки необходимо выбирать мини-

мально возможным с учетом условий функционирования РБ. В числе прочих 

факторов это определяет массовое совершенство топливного отсека. На 

начальном этапе проектирования объем газовой подушки обычно учитывают 

как доно от объема дозы заправки. 

Для высококипящих компонентов топлива 

Vг.п = (0.02 + 0.03) ∙ Vд.з,                                (2.45) 

для криогенных компонентов топлива 

Vг.п = (0.03 + 0.06) ∙ Vд.з ,                                (2.46) 

Большее значение объема газовой подушки (2.53) относится к бакам 

жидкого водорода. 

Объем, занимаемый внутрибаковой арматурой и магистралями (в случае, 

если они проходят через бак окислителя и горючего): 

Vарм  = 0.005  0.006 ∙ Vд.з,                        (2.47) 

Диаметры трубопроводов подачи компонентов топлива к двигательной 

установке определяются по следующей формуле: 

dт.р[о,г] = ,                               (2.48) 

 

          где V - скорость движения компонента топлива по трубопроводу, V = 5  

10 м/с. 

Геометрические характеристики ДУ. Основные характеристики и 

размеры двигателей ЖРД могут быть определены по следующим приближен-

ным зависимостям: 

- относительная площадь выходного сечения сопла 
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fa  =  = ,                             (2.49) 

 

где Fa и Fкр - площадь сечения на срезе сопла и в критическом сечении 

соответственно; k - показатель адиабаты; ра и рК - давление на срезе сопла 

и в камере сгорания: 

- площадь критического сечения сопла, : 

Fкр  =  ,                                            (2.50) 

где  - секундный расход топлива, кг/с: 

 = ,                                                  (2.51) 

- площадь среза сопла, м
2
: 

Fa  = fa  ∙ Fкр,                                        (2.52) 

- радиус критического сечения сопла, м: 

 = ,                                               (2.53) 

- радиус среза сопла, м: 

 = ,                                                  (2.54) 

 

- длина сопла Lc : 

a) длина конического сопла, м: 

 =   = 3.74( ),                              (2.55)             

b) длина профилированного сопла, м: 

 = 0.8 ,                                            (2.56) 

- объем камеры сгорания двигателя, м
3
: 

VK  =  ∙ 10
4
,                               (2.57) 
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где  - время, необходимое для превращения жидкого топлива в 

газообразное,  =0,004+0.005 с; 

- площадь поперечного сечения камеры сгорания, м
2
: 

FK= (8  10)Fкр,                                           (2.58) 

- радиус поперечного сечения камеры сгорания, м: 

RK  = ,                                                  (2.59) 

- длина камеры сгорания, м: 

LK = VK/FK ,                                                 (2.60) 

- длина конусной части камеры сгорания, м: 

Lкр = )/  =            (β = 45°),               (2.61) 

Объем двигательного (хвостового) отсека, а также объем переходного 

отсека между ступенями определяются исходя из количества и характеристик 

двигателей, входящих в состав ДУ. 

Объем приборного отсека. Если приборы системы управления и 

бортового радиокомплекса размещены в едином приборном отсеке, то его 

массу и объем можно определить с помощью следующих зависимостей: 

- масса приборного отсека 

тс.у = 150 + 0.025m0,                                (2.62) 

- объем приборного отсека 

Vп.о = тс.у / ,                                             (2.63) 

 

где ρп.о - средняя массовая плотность приборного отсека, ρп.о ~250  350 

кг/м
3
. 

 

 

2.5 Решение определения проектных параметров РБ КА 

Требуется определить основные проектные параметры, энергетические, 

массовые и объемные характеристики разгонного блока, осуществляющего 

межорбитальный перелет в сфере действия Земли, при следующих исходных 

данных, представленных в таблице 4.  

Таблица 4 - Исходные данные 

Начальная орбита 

КА 

Конечная орбита 

КА 

    

НπH, 
км 

НαH, 

км 
 НπH, 

км 

НαH, 

км 
 , 

кг 

Топлив

о 
, 

H/  

Рк / ра 



33 

 

250 280 51.6 12000 36000 51.6 1350 (02 + 

Т1) 

6000 1000 

 

Заданный межорбитальный перелет может быть реализован по 

двухимпульсной схеме с использованием эллипса Хомана в качестве 

переходной орбиты. В свою очередь, из возможных двухимульсных 

компланарных схем перелета. обеспечивающих минимум затрат 

характеристической скорости. 

Определяем параметры переходной траектории и суммарные затраты 

характеристической скорости. 

1. Скорость в перицентре начальной орбиты . 

rπH = Rз + НπH = 6371 + 250 = 6621 км, rαН = 6651 км; 

rπH =  =  = 7768м/с 

2. Скорость в апоцентре начальной орбиты 

rαH =  =  = 7733м/с 

3. Потребный импульс скорости в перигее переходной орбиты 

∆ =  = 

=   = 2778м/с 

 

 

 

4. Потребный импульс скорости в апогее переходного эллипса 

∆  =  = 710м/с 

5. Суммарные затраты импульсной скорости на перелет 

     = +   = 3488 м/с 
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           Поскольку задана масса полезного груза (прямая постановка задачи), 

решение параметрической (массовой) части задачи проектирования РБ будем 

проводить методом последовательных приближений. 

В качестве нулевого приближения значения начальной 

тяговооруженности и значений коэффициентов модели массовых 

характеристик примем 

n0 =0.3, aт.о =0.09, γДУ, =0.018, μпр = 0.1 

6. Для заданных компонентов топлива (02 + Т1) определим 

действительный удельный импульс ДУ в соответствии с 

зависимостями.  

Действительный удельный импульс ДУ РБ 

 =        

 =  +        

 = 0.95 Jуд.ст + 206 + 0.76рк – 0.0003  – 70 рa +2.45  
          

                     
                 

                     
 

Задаем давление в камере сгорания двигателя и на срезе сопла  

Ра =0.6 Н/ см
2
 Ра / Рк =0.001, Рк = 600. Получим 

 = 0.95 ∙ 2747 + 206 +456 – 108 – 42 +0.914 = 312256  3123 

м/с 

Принимаем коэффициент потерь на управление φупр = 0.99. Коэффициент 

потерь на подачу топлива 

φп = 0.985 - 0.0004  = 0.985 - 0.0004 ∙ = 0.963.  

Действительный удельный импульс ДУ  

 = 3136 ∙ 0.99 ∙ 0.963 = 2991м/с 

7. Определяем гравитационные потери скорости на первом активном 

участке: 

 = 0.0189  

 

 

 =  =   = 6148 с 

 

Тогда 

 = 0.0189  = 27.25 м/с 

 

          8. Затраты характеристической скорости на первом активном участке 

   = + = 2778 +27.25 = 2805.25 м/с 
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9. Относительная конечная масса РБ в конце первого активного участка 

 = exp  = 0.39145 

10. Относительная конечная масса разгонного блока в конце второго 

активного участка  

=  exp  = 0.39145 ∙ exp  = 0.30973 

При вычислении  в конце второго активного участка не учитываются. 

Это обусловлено тем, что ускорение свободного падения в апогее переходного 

эллипса мало: 

=  

т е. гравитационные потери на втором активном участке не учитываются. 

Это обусловлено тем, что ускорение свободного падения в апогее переходного 

эллипса мало: 

g =  = 9.81 ∙ = 0.06 м/с
2
 

11. Относительная конечная масса полезного груза нулевого 

приближения 

  = (1 + ат.о ) + γДУn0 - ат.о - μпр  = 0.30873 ∙ (1 + 0.9) -0.3 ∙ 0.018 – 0.09 

-0.1 = 0.1411 

                                                       

12. Начальная стартовая масса РБ 

 =  =  = 9567 кг 

 

 

 

 

П е р в о е  п р и б л и ж е н и е   

1. Оптимальная начальная тяговооруженность РБ 

=0.04∙

 = 0.3706 

 

 

2. Гравитационные потери скорости на первом активном участке 

= 0.0189  = 17.86 18 м/с  

где  = 498 с 

 

3. Полные затраты характеристической скорости на перелет 

 +  +  = 3506 м/с 



36 

 

4. Относительная конечная масса блока первого приближения 

 = exp  = 0.30969 

5. Суммарная масса топлива 

 = (1 - )  = 0.69031 ∙ 9567 = 6604 кг 

6. Суммарная тяга двигательной установки 

 =  = 3545.5кгс  34781.65 Н. 

7. Масса топливного отсека 

 = 80.5  + 20 = 514.5 

8. Относительная масса топливного отсека 

 =  =  = 0.0779  

9. Масса двигательной установки 

 = 0.005 [H] ∙  ∙  

10. Относительная масса двигательной установки 

 =  = 0.02 

11. Масса прочих систем 

 = 300 + 0.05  

12. Относительная масса прочих систем  

 =  =  = 0.08136 

13. Относительная масса полезного груза 

 = (1 + ) -  - -  = 0.30969 ∙ (1 + 0.0779) – 0.02 ∙ 0.3706 

-0.0779 – 0.08136 = 0.16714 

14. Начальная стартовая масса блока  

 =  = 8076.9  8077 

            В т о р о е  п р и б л и ж е н и е  

При расчетах второго приближения необходимо учесть достартовые 

выбросы топлива, связанные с запуском двигательной установки. Для двух 

запусков двигательной установит масса выбросов топлива составит 

 = 2 ∙ 0.8  = 2 ∙ 0.8  = 18.6 кг 

В качестве исходной информации воспользуемся также начальной 

стартовой массой разгонного блока, полученной в первом приближении,  

 = 8077 кг 

Проведем расчеты согласно пунктам 1 - 1 4  первого приближения: 

1.  = 0.358285 
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2.  = 15 м,  = 514.8  515 c 

3.  =  +  +  = 2778 + 710 +15 = 3503 м/с 

4.  = 0.310 

5.  = (1 - )  = 5586,89  5587 

6.  =  = 2864 H 

7.  = 438.375 кг 

8.  = 0.0785 

9.  = 59.29 кг 

10.  = 0.02 

11.  = 703.85 кг 

12.  = 0.087 

13.  = 0.16166  0.162 

14.  = 8350 кг 

 Поскольку отличие начальной стартовой массы, полученной во втором 

приближении, от массы РБ, полученной в первом приближении, составляет 

3.27%, следует сделать еще одно приближение. 

Т р е т ь е  п р и б л и ж е н и е  

1.  = 0.361 

2.  = 19 м,  = 510.9  511 c 

3.  = 3507 м/с 

4.  = 0.310 

5.  = (1 - )  = 5762.3 кг 

6.  =  = 29570 H 

7.  = 452.8 кг 

8.  = 0.0783 

9.  = 61.5 кг 

10.  = 0.02 

11.  = 717.5 кг 

12.  = 0.086 

13.  = 0.1627 

14.  = 8293.7  8294, отличие от  менее 1% 
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3 Проектирование системы управления движением КА 

3.1 Управление угловым движением КА с помощью реактивных 

сопел  

Управление угловым движением летательного аппарата необходимо для 

придания аппарату любого заданного положения в пространстве и 

стабилизации этого положения при действии различных возмущающих 

моментов. Заданное положение аппарата определяется в некоторой системе 

координат, направление осей которой в пространстве заранее известно. Такую 

систему координат называют базовой системой отсчета. Оси базовой системы 

отсчета задаются на борту аппарата специальными устройствами и приборами. 

Система отсчета получается наиболее простой для аппаратов, 

стабилизированных вращением, так как в этом случае в пространстве 

ориентируется лишь одна ось. 

Для других аппаратов используется так называемая нормальная система 

координат с началом в центре масс летательного аппарата, у которой одна ось 

совпадает с местной вертикалью и направлена вверх, другая расположена в 
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плоскости орбиты и направлена в сторону движения, а третья перпендикулярна 

плоскости орбиты и дополняет первые две оси до правой системы координат. 

 
Рисунок 3.1 - Нормальная система координат:1—космический 

летательный аппарат; 2 —траектория полета; 3 —Земля 

Для определения углового отклонения летательного аппарата от базовой 

системы отсчета вводят систему координат, жестко связанную с аппаратом. 

Оси связанной системы координат совпадают с главными осями инерции 

космического аппарата и ориентированы так, что одна ось направлена по 

продольной оси аппарата, две другие лежат в плоскостях I—III и II—IV, 

которые определяются плоскостями рулей ракеты-носителя и при орбитальном 

полете носят условный характер (рис. 1.4). 

 
    Рисунок 3.2 - Связанная система координат: 1 — космический 

летательный аппарат 

 Угловое положение космического аппарата в нормальной системе 

координат определяется тремя углами: углом тангажа ϑ, углом рыскания  и 

углом крена γ. Эти углы определяются при трех последовательных поворотах 

связанной системы координат OXYZ относительно нормальной OXgYgZg  (рис. 

3.3). 
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Рисунок 3.3 - Положение связанной системы координат OXYZ 

относительно нормальной OXgYgZg:углом тангажа ϑ, углом рыскания  и углом 

крена γ. 

Угол тангажа ϑ характеризует отклонение проекции продольной оси ОХ 

на плоскость орбиты относительно оси ОХg, угол рыскания  — отклонение 

продольной оси относительно плоскости орбиты и угол крена γ — поворот 

аппарата относительно продольной оси. 

Так как полет в условиях космического пространства характеризуется 

практически отсутствием какой-либо демпфирующей среды, это приводит к 

неустойчивому равновесию аппарата относительно центра масс. Достаточно 

малейшего возмущения, чтобы аппарат отклонился от первоначального 

положения. Поэтому в условиях космоса учету подлежат даже самые 

незначительные возмущающие моменты: гравитационные, магнитные, 

образующиеся за счет взаимодействия магнитного поля Земли с летательным 

аппаратом, аэродинамические, проявляющиеся даже на значительных высотах, 

возмущения, обусловленные потоком солнечной радиации, а также 

возмущения, вызванные движением отдельных частей космического аппарата 

или экипажа, эксцентриситетом, несоосностью тяги корректирующих и 

тормозных двигательных установок и т. д. 

Управляющие моменты Му системы угловой стабилизации должны быть 

заведомо больше максимальных возмущающих моментов Мв системы. 

Наиболее распространен способ создания управляющих моментов с 

помощью реактивных сопел. Сжатый газ или продукты реакции топлива 

истекают через сопла, установленные по каждому каналу стабилизации. 

Возникающие при этом реактивные силы создают относительно центра масс 

космического аппарата управляющие моменты требуемого направления, 

величина которых обычно постоянна по модулю. Включение сопел, 

продолжительность действия и направление тяги определяются законом 

управления замкнутой системой автоматического регулирования. Исходной 

информацией для системы, обеспечивающей формирование требуемого закона 

управления, являются показания чувствительных элементов. Реактивные сопла 



41 

 

управляются электромагнитными клапанами, к которым подводится рабочее 

тело от системы питания. 

Системы угловой стабилизации обеспечивают нормальное функ-

ционирование систем управления движением центра масс аппарата при 

различных маневрах космического аппарата, а также нормальную работу 

других систем. В режиме орбитального полета они удерживают заданную 

ориентацию осей связанной системы координат относительно нормальной. По 

длительности работы этот режим основной. 

В условиях космического пространства возникает еще одна очень важная 

проблема — демпфирование колебаний. Например, перед включением 

корректирующей установки система угловой стабилизации должна обеспечить 

требуемую ориентацию вектора тяги этой установки и удерживать аппарат в 

этом положении в течение всего времени действия корректирующего импульса. 

Аналогичная проблема возникает, когда аппарату необходимо сообщить 

тормозной импульс при строгой ориентации его осей в пространстве. 

Таким образом, назначение системы управления угловым положением 

заключается в обеспечении устойчивого углового движения аппарата при 

наличии различных возмущающих воздействий. 

В основу построения каждого из трех каналов активной системы 

стабилизации положен известный принцип автоматики — регулирование по 

отклонению. Сущность этого принципа заключается в том, что текущее 

значение регулируемой величины, получаемое при помощи измерительного 

устройства, сравнивается с программным значением этой величины, 

задаваемым программным устройством. В зависимости от результата сравнения 

в усилителе-преобразователе формируется сигнал, поступающий на 

исполнительный орган и направленный на уменьшение ошибки 

рассогласования. 

Системы с реактивными соплами можно строить по линейному 

(пропорциональное регулирование) и нелинейному (релейному) законам. 

Однако использование линейных законов управления в подобных системах 

приводит к недопустимо большому расходу рабочего тела, поэтому в 

космических условиях системы с пропорциональным управлением не 

применяются. 

Действительно, так как на космический аппарат действуют всевозможные 

внешние и внутренние возмущения, которые могут быть ничтожно малы, то 

при линейных статических характеристиках измерительных элементов и в силу 

инерционности аппарата сопла будут постоянно находиться во включенном 

положении. Это приведет к тому, что система с линейным законом управления 

будет иметь недопустимо большой расход рабочего тела вследствие не-

прерывного включения и выключения сопел, а это влечет снижение срока 

активного существования космического аппарата. 

Для устранения указанного недостатка системы строят по линейному 

принципу, а измерительные устройства проектируют с нелинейными 
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статическими характеристиками и обязательным наличием зоны 

нечувствительности (рис. 1.6). 

 
                               а)                                                           б) 

Рисунок 3.4 - Статические характеристики чувствительных элементов: 

а—линейные; б—нелинейные;  — угол отклонения оси связанной 

системы координат относительно орбитальной;  —напряжение 

измерительного устройства, соответствующее углу отклонения ; ( ; ) —
зона нечувствительности 

Очевидно, в зоне нечувствительности сопла будут выключены, а 

стабилизируемая ось может занимать неопределенное положение на отрезке 

( ; ). Как только эта ось пройдет указанную зону, сопла включатся и 

вернут ее в состояние неопределенного положения. 

Таким образом, для нелинейного закона управления сопла включаются 

лишь эпизодически. Частота включения сопел зависит от характера 

возмущающего воздействия и других характеристик системы. 

Точность нелинейных систем определяется величиной зоны 

нечувствительности измерителя углового положения. Здесь проявляется 

противоречие между экономичностью и точностью системы стабилизации: чем 

шире зона нечувствительности, тем меньше расход рабочего тела, но зато 

существенно снижается точность системы. 

В рассмотренном законе управления не фигурирует угловая скорость , 

что равносильно некритичности системы к величине возмущающих моментов. 

Действительно, при постоянном возмущающем моменте Мв стабилизируемая 

ось будет удерживаться в области значения |  | = | | и сопла будут 

периодически включаться с частотой, зависящей от его величины. С 

увеличением величины возмущающего момента частота включения возрастет. 

Когда Му≤Мв, сопла будут включены непрерывно до полного расхода рабочего 

тела. 

Точность системы стабилизации, в первую очередь, определяется 

точностью командно-измерительных приборов, измеряющих угловое 

положение и угловые скорости аппарата по трем осям связанной системы 

координат. Для нормальной работы системы в режиме орбитального полета 
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необходимо иметь измерители углов тангажа, рыскания и крена, а также 

измерители угловых скоростей по соответствующим каналам. 

В качестве измерителей углов широко применяются гироскопические и 

оптические приборы. Гироскопические измерители, построенные по принципу 

свободного гироскопа, основаны на его свойстве сохранять неизменным 

положение оси собственного вращения. 

Для измерения углового отклонения используют трехстепенные 

гироскопы, причем для измерения трех углов необходимо иметь на борту не 

менее двух трехстепенных гироскопов. Такой блок гироскопов образует на 

борту в течение некоторого времени инерциальную систему координат. 

Угловые скорости аппарата относительно связанных осей измеряют датчики 

угловой скорости, представляющие собой двухстепенные гироскопы, оси 

прецессии которых связаны через упругий элемент с корпусом аппарата. 

В орбитальном полете для измерения углов тангажа и крена используют 

инфракрасную вертикаль. 

Солнечные датчики используют для измерения направления на Солнце 

при необходимости такой ориентации одной из осей аппарата, например, перед 

включением тормозной двигательной установки. 

Гироскопические элементы существенно ограничивают ресурс 

космического аппарата, поэтому ведутся работы, связанные с заменой 

гироскопов акселерометрами, что в ряде случаев может оказаться вполне 

оправданным. 

Схема трехканальной системы угловой стабилизации с реактивными 

соплами приведена на рисунке 3.5. Так как одним соплом можно создать 

реактивную тягу только в одном направлении, то на каждый канал системы 

необходимо предусмотреть как минимум два сопла. 

 
Рисунок 3.5 - Схема трехканальной системы угловой стабилизации с 

реактивными соплами: 1—инфракрасная вертикаль; 2—гироорбитант; 3—

датчики угловых скоростей. 4—усилитель-преобразователь; 5—электроклапан; 

6—сопла управления по тангажу; 7—сопла управления по рысканию; 8—сопла 

управления по крену 

         Системы угловой стабилизации строят на принципах релейных систем, 

которые наиболее просты и надежны в эксплуатации и имеют наименьшее 
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число элементов. Кроме того, в релейной системе реактивные сопла работают в 

течение сравнительно небольших промежутков времени, необходимых для 

устранения отклонений аппарата от заданного положения. Установившийся 

режим работы релейных систем — режим автоколебаний. Поэтому 

соответствующим выбором величины тяги и моментов включения и 

выключения сопел с учетом параметров угловых движений аппарата и харак-

теристик системы управления можно получить минимальный расход рабочего 

тела. 

Параметры предельного цикла прежде всего зависят от характеристик 

чувствительных элементов, а также от возмущений, действующих на аппарат. 

Расход рабочего тела непосредственно зависит от параметров автоколебаний и 

режима работы сопел. 

Обычно в качестве чувствительных элементов релейных систем 

используются датчики углового положения и гироскопические датчики угловой 

скорости. Так как при большом сроке активного существования использование 

датчиков угловой скорости нежелательно из-за большого энергопотребления и 

малого ресурса их работы, возможны различные варианты систем без датчиков 

угловой скорости, что позволяет принципиально упростить систему управления 

и повысить ее надежность.  

В релейных системах расход рабочего тела в предельном цикле 

пропорционален создаваемому ускорению, которое, в свою очередь, 

пропорционально тяге. Если сопла рассчитываются по максимуму тяги, 

наблюдается перерасход рабочего тела. Для уменьшения расхода рабочего тела 

можно использовать каскадную систему сопел с различными уровнями тяги. 

Еще проще уменьшить расход рабочего тела импульсным включением сопел. 

При этом оказывается, что техническая реализация системы с модуляцией тяги 

лишь незначительно сложнее, чем обычной релейной системы. 

При импульсном включении сопел среднее значение управляющего 

момента Л1У. ср может изменяться увеличением или уменьшением паузы между 

включениями сопел. 

 
Рисунок 3.6 -  График импульсного включения сопел: Му.ср—среднее 

значение управляющего момента; с—длительность импульса 

Основные задачи исследования релейных систем управления с 

реактивными соплами состоят в определении амплитуды и частоты 
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автоколебаний космического аппарата, а также их зависимости от параметров 

системы и в выборе параметров системы, обеспечивающих приемлемые 

автоколебания и минимум расхода рабочего тела. 

Рассмотрим работу системы с реактивными соплами на примере канала 

тангажа. 

Пусть в качестве чувствительных элементов системы использованы 

инфракрасная вертикаль и датчик угловой скорости с релейными 

характеристиками. 

Будем считать, что реактивные сопла работают без запаздывания, а 

возмущающие моменты отсутствуют. В соответствии с законом управления  

 ( ) = ,                          (3.1) 

и статическими характеристиками чувствительных элементов построим линии 

переключения сопел (рисунок 3.7). 

 
Рисунок 3.7 – Фазовое изображение системы при релейных 

характеристиках чувствительных элементов 

Система управления должна погасить первоначальное возмущенное 

движение, начало которого на фазовой плоскости определяется точкой 1 (—до, 

до), а затем ввести аппарат в режим предельного цикла (режим автоколебаний). 

Изображающая точка на отрезке 1—2 будет двигаться по прямой линии, 

параллельно оси абсцисс, а в точке 2 сопла включатся на гашение угловой 

скорости до и движение до точки 3 будет происходить по параболе 

 -  = - 2 (  - ),                                      (3.2) 

—  где  = ,  - момент инерции аппарата относительно оси ϑ 

Точка 3 зеркально отобразится в точку 3', что соответствует переходу 

аппарата из положения ϑ = π в положение ϑ = - π. Начиная с точки 3', аппарат 

продолжит равномерное вращение в направлении линии переключения до 

точки 4. В точке 4 сопла включатся, и угловая скорость аппарата вновь будет 
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уменьшаться. Если датчик угловой скорости не имел бы зоны 

нечувствительности, то сопла включались бы в момент встречи изображающей 

точки с осью абсцисс. Наличие зоны нечувствительности приводит к тому, что 

сопла выключаются в точке 5, т. е. при отрицательном значении  = - . Далее 

аппарат со скоростью - будет совершать равномерное вращение в противопо-

ложном направлении, что на фазовой плоскости соответствует отрезку 5—6. 

Таким образом, устанавливается автоколебательный процесс, показанный 

на фазовом портрете замкнутым контуром abсd, который соответствует 

установившемуся процессу, а отрезки фазовой траектории 1—5 определяют 

переходный процесс, который непродолжителен по времени в сравнении с 

установившимся процессом. 

В связи с этим при исследовании релейных систем основное внимание 

уделяется автоколебательному режиму. 

Определим период автоколебаний для данного идеализированного 

случая. Линейным отрезкам автоколебательного цикла соответствует уравнение 

движения  = 0 а отрезкам парабол  = ±  

Интегрируя эти уравнения при начальных условиях  = ,  = , 

получим для всего контура 4  =  и 4 =  где   - 

соответственно время выключенной и включенной тяги. 

Период автоколебаний =  + ,                                                        

Так как = 4  и = 4 , то  = 4  

Нарастание и спад тяги реактивного сопла не происходит мгновенно, а 

имеет место некоторое запаздывание, при котором идеальный 

автоколебательный цикл, показанный на рисунок 3.8 пунктирными линиями, 

несколько деформируется. 

 
Рисунок 3.8 - Автоколебательный цикл при запаздывании 

Действительно, при включении сопла в точке а управляющий момент 

возникает не при значении угла  = , а с некоторым опозданием в точке 

a'( ), где  - угол, зависящий от времени запаздывания . 

Чем больше зона нечувствительности , тем, очевидно, на больший угол 

 отклонится аппарат за время . 
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При = 0 параболический отрезок фазовой траектории соответствует 

уравнению  -  = -2 ( ), а при   0  -  = -2 ( ). 

Координаты вершин парабол будут соответственно равны 

   

Таким образом, запаздывание при включении сопел приводит к 

понижению точности системы. 

В точке b ' также смещенной относительно точки b на величину , 

должно выключиться сопло. Однако запаздывание сопел при выключении 

приведет к тому, что функция ( , ) примет нулевое значение в некоторой 

точке b". За время  угловая скорость аппарата возрастет на величину  = 

. Таким образом, запаздывание  приводит как бы к расширению зоны 

нечувствительности датчика угловой скорости на величину . 

Совместное влияние величин  и  увеличивает период автоколебаний, 

который с учетом запаздывания может быть определен из выражения 

 = 4  + 2 ,                                (3.3) 

Если учесть, что , a  = , то приближенное значение 

периода автоколебаний 

 = 4  + 2( + ),                                          (3.4) 

При действии на космический аппарат момента внешних сил 

стабилизируемая Мz=const уравнение его движения (без учета запаздывания 

срабатывания сопел) можно представить в виде 

d  = d ,                                    (3.5) 

где  =  

Интегрируя это уравнение при начальных условиях, соответствующих 

точке 1(- ; ), находим (рисунок 3.9). 
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Рисунок 3.9 – Фазовый портрет системы при наличии возмущающего 

момента 

Следовательно, под действием момента Мz аппарат будет приближаться к 

линии переключения =  по параболе. В точке 2 произойдет включение сопел 

и изображающая точка будет двигаться по траектории, описываемой 

уравнением -   =  2 ( )  ( ) .  

Вершина этой параболы удалена от начала координат на величину  +  

/2 ( )   В точке 3 сопла выключатся и изображающая точка будет 

приближаться к вертикальной линии переключения. Так как ,  то при 

сделанном допущении об отсутствии запаздывания сопел изображающая точка 

будет совершать это движение по периодическому закону с бесконечно малой 

амплитудой и бесконечно большой частотой. С учетом запаздывания такое 

движение на фазовой плоскости можно было бы изобразить пилообразным 

отрезком, равным по длине отрезку 3—4. 

Для точки 4 уравнение фазовой траектории имеет вид параболы  -   

=  2  ( )  с вершиной [ . 

Таким образом, момент внешних сил в зависимости от его знака смещает 

несимметричный автоколебательный цикл к одной из вертикальных линий 

переключения. При этом вершины парабол, образующих предельный цикл, 

удалены от точки пересечения линии переключения с осью  на различные 

расстояния: 

 = - ;  = ,                                 (3.5) 

Период автоколебаний можно определить из выражения 

 = 2 ,                                            (3.6) 

 Так как  =  

Если учесть, что , то =  
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Как уже говорилось, наиболее оптимален с точки зрения минимального 

расхода рабочего тела импульсный режим включения сопел. 

 
Рисунок 3.10 - Вид фазовых траекторий системы в зависимости от 

режима работы сопел: 

1—сопла включены на постоянную тягу; 2—сопла работают в 

импульсном режиме со скважностью импульсов ; 3—сопла работают в 

импульсном режиме со скважностью импульсов   

            На рисунке 1. 13 изображены отрезки фазовых траекторий для: 

различных режимов работы сопел. При импульсном режиме работы фазовые 

траектории имеют ступенчатый характер. Горизонтальные отрезки прямых 

соответствуют паузам импульсного режима,, а наклонные отрезки парабол 

соответствуют импульсам управляющего момента. 

Рассмотрим зависимость между расходом рабочего тела и точностью 

стабилизации, обеспечиваемой системой. 

Сила тяги, создаваемая реактивными соплами, пропорциональна расходу 

G массы рабочего тела в единицу времени. За период автоколебаний средний 

расход рабочего тела Gcp в единицу времени определим из выражения 

Gcp =  G ,                                                  (3.7) 

Для идеального автоколебательного цикла ранее нашли 

 = 4 ,                                                   (3.8) 

Так как при создании релейных систем стремятся к тому, чтобы в 

автоколебательном режиме сопла большую часть периода  были выключены, 

то приближенно можно считать, что  

  4 ,                                                   (3.9) 

Подставив выражения (3.7) и (3.9) в уравнение (3.7), находим 
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Gcp =  G ,                               (3.10)  

Так как Wy =   Mz  = LR, 

где R — тяга сопел и L — плечо приложения тяги, то, подставив 

указанные выражения в уравнение (3.10), получим 

Gcp =  G,                                           (3.11) 

Как видно из полученного выражения, расход рабочего тела существенно 

зависит от зон нечувствительности датчика угловой скорости и датчика 

углового положения. Для уменьшения расхода рабочего тела следует 

уменьшать зону нечувствительности  датчика угловой скорости и 

увеличивать зону нечувствительности  датчика углового положения. Однако 

последнее требование находится в противоречии с требованием повышения 

точности системы угловой стабилизации. 

При действии на космический аппарат постоянного возмущающего 

момента Mz время, в течение которого сопла включены, можно найти из 

выражения 

а период автоколебании — из выражения 

 =  

А период автоколебаний – из выражения  

  . 

После подстановки выражений получаем  

Gcp =  G и Gcp =  G,                         (3.12) 

В данном случае расход рабочего тела зависит только от величины 

постоянно действующего момента Мz . При Mу Mz можно пользоваться 

приближенной формулой 

Gcp =  G 

Найденные выражения для определения среднего расхода рабочего тела в 

единицу времени можно использовать и при импульсном режиме включения 

сопел, если в них ввести безразмерный коэффициент k=1, где  — скважность 

(0< 1). 

Таким образом, наиболее существенное влияние на расход рабочего тела 

и точность нелинейных систем с реактивными соплами оказывает зона 

нечувствительности датчика угловой скорости. 

3.2 Анализ методом корневого годографа при помощи программы      
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MatLab 

Требуется построить системы управления угловым движением КА 

с помощью "П", "ПИ" и "ПИД" регуляторов, с последующим сравнением 

полученных результатов и построением графиков.  

В первую очередь будет произведен анализ передаточной функции 

методом корневого годографа при помощи программы MatLab и ее 

компонентов. 

         Передаточная функция принимает вид: 

 

 
 

Для получения визуального представления корневого годографа 

воспользуемся функцией "rlocus" в среде MatLab: 

>> num=[-0.063, 0.01];  

den=[1, 0.016, 0.013];  

G=tf(num, den); 

rlocus(G), grid 

 
Рисунок 3.11 - Визуализация полученного корневого годографа 

 
Рисунок 3.12 - Параметры визуализации корневого годографа 
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Исходя из представленных на рисунке 3.12 данных производим расчеты 

параметров регуляторов: 

 
 

 

 
 

 
Рисунок 3.13 - Схема и график использования "П" регулятора 
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Рисунок 3.14 - Схема и график использования "ПИ" регулятора 

 

 

 

 
Рисунок 3.15 - Схема и график использования "ПИД" регулятора 
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Теперь рассмотрим случай, когда величина входного воздействия 

изменяется от 1 до 0. В процессе симуляции будут использованы те же 

коэффициенты регуляторов. 

 

Для "П" регулятора: 

 

 
Рисунок 3.16 - Схема и график использования "П" регулятора при 

обратном входном воздействии 

 

Для "ПИ" регулятора: 

 

 



55 

 

 
Рисунок 3.17 - Схема и график использования "ПИ" регулятора при 

обратном входном воздействии 

 

Для "ПИД" регулятора: 

 

 
Рисунок 3.18 - Схема и график использования "ПИД" регулятора при 

обратном входном воздействии 

В итоге, очевидно, что переходный процесс быстрее всего идет при 

использовании ПИД регулятора (10 секунд), ПИ  регулятор справился за 400 

секунд, П регуятор за 500 секунд. По итогам проделанной работы, 

рекомендуется использовать "ПИД" регулятор для управления движением 

воздушно - транспортного средства. 

Во втором случае, когда величина входного воздействия изменялась от 
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единицы до нуля, ПИД регулятор так же оказался самым эффективным. Его 

время стабилизации составило 600 секунд, так же при его использовании 

амплитуда колибаний достигла минимального значения (0.07). 

 



57 

 

 

4 Безопасность жизнедеятельности 

 

Система обеспечения жизнедеятельности (СОЖ) обитаемых космических 

объектов является одним из важнейших условий успешного выполнения любой 

программы пилотируемой космонавтики. Большое значение СОЖ придавали 

К.Э. Циолковский, С.П. Королев и многие другие основоположники 

космических исследований.  

Под СОЖ понимается совокупность функционально взаимосвязанных 

средств и мероприятий, предназначенных для создания в обитаемом отсеке 

пилотируемого космического аппарата условий, обеспечивающих поддержание 

энергомассообмена организма космонавта с окружающей средой на уровне, 

необходимом для сохранения его здоровья и работоспособности. 

Система обеспечения жизнедеятельности обитаемых космических 

объектов предназначена для решения следующих задач: обеспечение экипажа 

кислородом, удаление диоксида углерода, удаление вредных микропримесей, 

поддержание физических и химических характеристик атмосфер и др. 

          В части безопасности жизнедеятельности рассматривается 

регенерация воздуха в системах и удаление диоксида углерода в обитаемых 

космических объектах так как самым важны в СОЖ является обеспечения 

экипажа кислородом. Для этого рассматривается: 

- состав газообеспечивающий системы и принципы ее работы 

- основные закономерности регенерации воздуха в системах с химически 

связанным кислородом.  

- применение наноструктурированных листовых поглотителей  для 

удаления диоксида углерода. 

- расчет и анализ поглощения диоксида углерода и выделения кислорода. 

 

4.1 Регенерации воздуха в системах и удаление диоксида углерода в 

обитаемых космических объектах  

 4.1.1 Состав газообеспечивающей системы и принцип ее работы 

 Система обеспечения газового состава автоматических космических 

аппаратов «Бион» и «Фотон» предназначена для снабжения кислородом 

животных, удаления диоксида углерода и газообразных микропримесей в 

спускаемом аппарате и состоит:  

− из патронов с кислородсодержащим веществом и поглотителем вредных 

микропримесей;  

− патрона с поглотителем диоксида углерода и вредных микропримесей;  

− вентиляторов;   

− блока управления и контроля.  

Она обеспечивает комфортную газовую среду в спускаемом аппарате и 

работает следующим образом. Газовоздушная смесь вентилятором 

прокачивается через регенеративный патрон, где очищается от диоксида 
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углерода и вредных примесей и обогащается кислородом. Избыток диоксида 

углерода удаляется путем периодического включения поглотительного патрона, 

который также обеспечивает очистку от вредных примесей. Система работает с 

блоком управления и контроля и газоанализатором по кислороду и диоксиду 

углерода.  

В состав СОЖ на борту кораблей «Восток» и «Восход» для удаления 

диоксида углерода и очистки атмосферы входило устройство с использованием 

надпероксид калия и активированных углей. В корабле «Союз» для этих целей 

дополнительно применялся гидроксид лития. Для обеспечения кислородом 

использовали надпероксид калия и запасы кислорода и воздуха в баллонах под 

высоким давлением. Состав атмосферы (смесь азота и кислорода) в этих 

условиях контролировался с помощью газоанализатора на содержание 

кислорода и диоксида углерода.  

Несмотря на повышенную безопасность и надежность, незначительные 

энергетические потребности при функционировании на основе запасов 

расходуемых веществ, взятых с Земли, вышеуказанные СОЖ имеют 

существенный недостаток: их масса и габариты увеличиваются 

пропорционально длительности космической экспедиции и числу членов 

экипажа. По достижении определенной продолжительности полета СОЖ на 

основе запасов являются препятствием для реализации экспедиции.  

Основываясь на нормах потребления основных компонентов СОЖ, 

полученных в результате многолетней практики длительных орбитальных 

полетов на станциях типа «Салют», «Мир» и «МКС» (кислород –  

0,96 кг/чел. сутки, питьевая вода – 2,5 кг/чел. сутки, пища – 1,75 кг/чел. 

сутки и т.д.), легко подсчитать, что необходимая масса запасов для экипажа, 

состоящего из шести человек, в условиях 500-суточного полета без учета массы 

тары и систем хранения составила бы величину более 58 т.  

Полученные данные свидетельствуют о том, что СОЖ на основе запасов 

практически исключают реализацию длительных экспедиций. Габаритно-

массовые ограничения могут быть преодолены за счет применения 

регенерационных СОЖ.  

  

4.1.2 Основные закономерности регенерации воздуха в системах с 

химически связанным кислородом  

Особенностью обеспечение кислородом дыхания человека в системах с 

химически связанным кислородом является то, что кислород подается в 

дыхательный контур в результате реакции регенерации газодыхательной смеси, 

что накладывает определенные требования к конструкции системы 

жизнеобеспечения и выбору регенеративного продукта. В системах с химически 

связанным кислородом последний содержится в виде продукте на основе 

надпероксидов щелочных металлов (KO2, NaO2) и выделяется при реакции 

поглощения продуктом диоксида углерода и водяных паров, присутствующих в 

выдыхаемом воздухе. Оба процесса связаны между собой. В регенеративном 

патроне происходит экзотермическая реакция, в результате которой продукт при 
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тяжелой физической нагрузке разогревается до 400 °С. Так как выделение 

кислорода продуктом пропорционально поглощению им диоксида углерода, 

система обеспечивает экономное расходование имеющегося запаса кислорода.  

Правильный выбор регенеративного продукта для систем 

жизнеобеспечения является одной из основных задач при их конструировании. 

Поэтому мы остановимся на основных свойствах регенеративного продукта, 

влияющих на функционирование сисетм, а также дадим краткие сведения о 

процессах поглощения или сорбции (от лат. sorbeo – поглощаю). 

В общем случае сорбция – это поглощение газообразных или 

растворенных веществ сорбентами – твердыми телами или жидкостями. 

Различают следующие основные виды сорбции: адсорбцию, абсорбцию, 

капиллярную конденсацию и хемосорбцию. Поглощение газов и паров 

твердыми сорбентами, как правило, протекает при наличии двух или более из 

указанных процессов, однако один из них является основным, определяющим.  

Первые три из названных видов сорбции – процессы физические, 

обусловленные силами взаимного притяжения молекул сорбента и 

поглощаемого вещества. Адсорбция – поглощение вещества поверхностным 

слоем поглотителя (адсорбента); абсорбция – поглощение, сопровождающееся 

диффузией поглощаемого вещества вглубь поглотителя (абсорбента) с 

образованием раствора, т.е. поглощение всем объемом поглотителя. В 

некоторых случаях, помимо адсорбции, поглощение газа происходит в 

результате капиллярной конденсации его в порах твердого тела. 

Хемосорбция – процесс сорбции, при котором поглощаемое вещество и 

поглотитель (хемосорбент) взаимодействуют химически, в результате чего 

образуется новое химическое соединение.  

 

4.2 Применение наноструктурированных листовых поглотителей  

для удаления диоксида углерода 

 Одним из способов улучшения технических характеристик поглотителей 

СО2 в последнее десятилетие является переход от гранул к 

наноструктурированным листовым материалам в виде ленты, рулона и др. 

Такой прием позволит развернуть и увеличить активную поверхность для 

успешного протекания процесса хемосорбции, снизить массогабаритные 

характеристики изделий, в которых он будет использоваться.  

Для изготовления листовой формы наноструктурированного поглотителя 

СО2 применяется выпускаемый промышленностью России по ГОСТ 6755–88 

ХПИ, который содержит не менее 96 % гидроксида кальция Са(ОН)2 и 4 % 

гидроксида натрия NаОН (в пересчете на сухое вещество), имеет влажность 13 

– 19 %. Он представляет собой гранулы белого или светло-серого цвета, 

полученные из маломагнезиальной извести и гидроксида натрия по 

традиционной технологии и имеет следующие технические характеристики:  

− время защитного действия до проскоковой объемной доли СО2 в 

воздухе на выходе из патрона 0,1 % не менее 40 мин; до 0,5 % – не менее  
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120 мин от начала опыта;  

− максимальное сопротивление не более 147 Па;  

− максимальная температура воздуха не более 50 °С;  

− массовая доля влаги 16 – 21 %;  

− массовая доля связанного диоксида углерода не более 4 %;  

− основная фракция от 2,80 до 5,50 мм не менее 90 %; − прочность на 

истирание не менее 65 %; − насыпная плотность продукта около 950 г/дм
3
.  

Существенными недостатками гранулированных поглотителей являются: 

низкая прочность и, как следствие, пыление и разрушение поглотителя в 

процессе эксплуатации, что приводит к снижению сорбционной емкости. 

Технологический процесс производства гранулированных поглотителей в 

течение многих лет остается неизменным и отличается высокой трудоемкостью, 

наличием большого количества отходов, требующих дополнительных 

технологических операций по утилизации и т.д. Ведущими странами в области 

создания известковых хемосорбентов являются Россия, Великобритания, 

Германия, США.  

Достоинствами хемосорбента в виде гибкого материала являются: 

организованная газопроницаемость (порообразование), высокая механическая 

прочность (поглотитель не пылит), удобство переснаряжения и др.  

Введение полимерной добавки позволяет получать листовой 

микропористый материал различной толщины и ширины, его химический 

состав не отличается от традиционного известкового поглотителя в форме 

гранул. Следует отметить, что в отличие от способа получения 

гранулированных продуктов, где хемосорбент полностью высушивают, а затем 

вновь увлажняют, в способе по патенту листовой материал частично 

дегидратируют до заданной остаточной влаги. Этот прием не ухудшает 

хемосорбционных свойств поглотителя, но обеспечивает его прочность. 

Хемосорбент получил название «Химический эластичный листовой 

поглотитель известково-калиевый» (ХЭЛП-ИК). Поглотитель диоксида углерода 

ХЭЛП-ИК выпускается по ТУ 2165-235-05807954–2008 «Хемосорбент ХЭЛП-

ИК» и имеет санитарно-эпидемиологическое заключение и Сертификат о 

типовом одобрении Российского морского регистра судоходства №  

10.00007.003. Основной химический состав ХЭЛП-ИК включает: 73 – 85 % 

Са(ОН)2; 2 – 10 % КОН и 17 – 21 % Н2О. Дополнительно в состав могут быть 

введены структуро- или волокнообразующие компоненты, которые 

обеспечивают эластичность и прочность листового материала без снижения 

хемосорбционных свойств.  

Одной из целей разработки листового поглотителя СО2 является 

активность хемосорбента к диоксиду углерода в широком диапазоне температур 

как при положительных, так и при отрицательных температурах вплоть до 

минус 40 °С. Выпускаемый отечественной промышленностью 

гранулированный ХПИ, содержащий около 4 % гидроксида натрия, резко 

снижает свою активность при температурах ниже 0 °С, и при более низких 

температурах реакция взаимодействия с СО2 не протекает вследствие 
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вымораживания свободной воды. Этот недостаток относится и к ряду других 

составов известных зарубежных марок хемосорбентов, содержащих гидроксид 

натрия. Хемосорбент ХЭЛП-ИК получают в форме листа, используя подложку 

(матрицу) из различных нетканых материалов, например стекловоломата или 

волокнистого полипропиленового материала спанбонд – это общее название 

нетканых материалов, изготовленных из термоскрепленных бесконечных 

волокон. Плотность материала варьируется в пределах 13…150 г/м
2
. Нетканый 

полимерный материал представляет собой систему хаотично переплетенных 

волокон толщиной 20…30 мкм, что обеспечивает его пористую структуру и 

благодаря чему он может выполнять функцию армирующего компонента в 

составах композиционных материалов. Листовой поглотитель ХЭЛП-ИК 

получают путем размещения пасты между двумя слоями волокнистого 

материала, прокатывают, затем дегидратируют до заданной остаточной влаги. 

Пористая структура полимерной оболочки обеспечивает высокую 

газопроницаемость хемосорбента. Поскольку размер частиц гидроксида 

кальция соизмерим или больше размера пор спанбонда, слой хемосорбента, 

содержащий примерно 20 % влаги, находится между листами матрицы как в 

«сетке». При таком способе получения листовой поглотитель не осыпается, 

практически не пылит, легко гнется, сворачивается в рулон без деформаций.   

Проведенные сравнительные испытания разработанного хемосорбента с 

его американским аналогом показали, что динамическая активность 

известкового поглотителя ХЭЛП-ИК при толщине листа примерно 1,5 мм 

(средняя толщина поглотителя ExtendAir) составляет около 115 дм
3
/кг, а образца 

поглотителя ExtendAir (США) 80…90 дм
3
/кг.  

Экспериментальные исследования активности разработанного 

хемосорбента в статических условиях показывают, что хемосорбент на 

эластичной подложке ХЭЛП-ИК по скорости поглощения диоксида углерода в 

статических условиях превосходит серийные хемосорбенты как минимум в два 

раза.  

  

4.3 Расчет и анализ поглощения диоксида углерода и выделения 

кислорода 

В качестве источников кислорода и поглотителей диоксида углерода в 

системах регенерации воздуха используются, в основном, регенеративные 

продукты на основе надпероксидов щелочных металлов: калия (КО2 ) и натрия 

(NаО2).  

          Физико-химический процесс регенерации воздуха в замкнутом 

цикле основан на реакции взаимодействия надпероксида калия с водой и 

диоксидом углерода, в результате чего происходит выделение кислорода О2 и 

поглощение СО2. В зависимости от условий, в которых находится 

регенеративный продукт (температуры, соотношения объемов диоксида 

углерода и влаги в регенерируемом воздухе, от скорости воздушного потока и 

других факторов) процесс регенерации воздуха описывается следующими 
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основными уравнениями химических реакций:  
 
 

кДж/моль;  
 

кДж/моль;  
 

кДж/моль;  
 

кДж/моль;  
 

кДж/моль;  
 

кДж/моль. 

Суммарная теплота химических реакций регенерации выдыхаемого 

воздуха слагается из теплоты сорбции СО2 и Н2О и составляет 230…290 кДж на 

1 моль СО2 или 320…405 кДж на 1 кг регенерируемого воздуха. Это 

значительно выше, чем теплота реакции сорбции диоксида углерода 

известковым или щелочным поглотителем. Большое количество выделяющейся 

в патроне теплоты приводит к сильному нагреванию проходящего воздуха, 

самого вещества и корпуса регенеративного патрона. Теоретически средний 

уровень удельной энтальпии регенерируемого воздуха в указанных условиях 

при отсутствии теплоотвода составляет 450…540 кДж/кг. Однако в результате 

интенсивного теплоотвода в окружающую среду через стенки корпуса 

регенеративного устройства, а также теплоотдачи кислородсодержащего 

продукта температура выходящего из него воздуха при дыхательном режиме 

снижается до 100…180 °С, а удельная энтальпия – до 120…200 кДж/кг, что 

ниже удельной энтальпии воздуха, прошедшего через стенки корпуса 

регенеративного устройства с известковым или щелочным сорбентом. 

Приведенные выше реакциие можно представить в следующем 

обобщенном виде:  

 

            А·КО2 + B·H2O + D·CO2 = f К2СО3 + р(КОН·nН2О) + mО2             (4.3.1) 

 

где А, В, D, f, p, n и m – коэффициенты, которые зависят от условий 

протекания реакции. 

Исходя из закона сохранения веществ, т.е. равенства числа однозначных 

атомов в левой и правой частях уравнения, получим систему уравнений: 

                                   А = 2f + р (по калию)                                         (4.3.2) 

                                          2В = р(1 + 2n) (по водороду)                                (4.3.3) 

                                            D = f (по углероду)                                              (4.3.4) 

                          2А + В + 2D = 3f + р(1 + n) + 2m (по кислороду)                (4.3.5) 

 

Для решения и анализа этих уравнений введем дополнительно два 
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коэффициента.  

Первый из них, молярный коэффициент влаги, выражает молярное 

отношение влаги к диоксиду углерода, участвующих в реакции:  

                                                ω = B/D,                                                   (4.3.6) 

Второй, коэффициент регенерации, обозначает молярное отношение 

выделившегося кислорода к поглотившемуся диоксиду углерода:  

                                               Kрег = m/D,                                               (4.3.7) 

Из системы уравнений исключим f и р, выразим В через ω и D, введем 

коэффициент Kрег и решим систему относительно D и m, характеризующих 

поглощение диоксида углерода и выделение кислорода. После 

рядапреобразований получим, что:  

 

D=0,75A/Kрег, 

m=0,75A, 

Kрег = 1,5 + 1,5ω/(1 + 2n). 

Данные уравнения отражают закономерности сорбции диоксида углерода 

и выделения кислорода надпероксидом калия при стационарном 

(установившемся) процессе работы регенеративного устройства. Молярное 

отношение выделившегося кислорода к вступившему в реакцию надпероксиду 

калия равно 0,75, что соответствует выделению 237 л кислорода на 1 кг КО2. 

Это отношение не зависит от количества молей воды, участвующей в реакции, и 

конечного вида образующихся продуктов. 

Можно сформулировать следующие основные требования к 

регенеративному продукту, используемому в изолирующих системах 

жизнеобеспечения:  

 регенеративный продукт должен эффективно поглощать диоксид 

углерода, выделяемый человеком при различных нагрузках;  

 регенеративный продукт должен выделять кислород в объеме, 

обеспечивающем потребности в нем человека при различных нагрузках;  

 коэффициент регенерации продукта должен быть не менее 1,2;  

 продукт должен быть достаточно прочным во избежание 

разрушения при механических воздействиях;  

 регенеративный продукт в патроне должен оказывать минимальное 

сопротивление прохождению через него газодыхательную смесь.  

Анализ характеристик современных регенеративных патронов ИДА 

показывает, что степень использования емкости продуктов составляет около 

60 %, аппараты имеют высокое сопротивление дыханию. Поэтому 

совершенствование регенеративного продукта является важнейшим 

направлением улучшения характеристик дыхательного аппарата в целом.  

Улучшить характеристики регенеративного продукта можно несколькими 

способами. Одним из основных является выбор оптимальной рецептуры 

продукта для конкретной системы жизнеобеспечения. Известно, что продукты, 

содержащие гигроскопические добавки, например, гидрооксиды калия, и 

катализаторы, обеспечивают высокую скорость поглощения диоксида углерода, 
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особенно при низких температурах. В качестве катализатора при этом 

рассматривались соли тяжелых металлов (Сu, Co, Mo, Cr). В этих условиях они 

препятствуют образованию перекисных продуктов реакций взаимодействия 

диоксида углерода и паров воды с надперекисными соединениями. 

Добавка инертных носителей и поглотителя диоксида углерода снижает 

нагрузку на регенеративный продукт. Поскольку теплота реакции диоксида 

углерода с поглотителем меньше таковой для реакции с надпероксидами, 

добавление поглотителя ведет к снижению общей теплоты реакции и 

уменьшению температуры вдыхаемой газовой смеси. Вторым назначением 

поглотителя является улучшение разрабатываемости продукта при 

отрицательных температурах.  

 

4.4 Вывод по разделу 4  

Использование хемосорбента на эластичной подложке для очистки 

воздуха от диоксида углерода в герметичных объектах в условиях отсутствия 

энергетики позволит снизить:  

− объемную долю диоксида углерода и, тем самым повысить 

комфортность пребывания пользователей в герметичном объекте;  

− количество хемосорбента, необходимого для очистки воздуха от 

диоксида углерода вследствие более полной отработки продукта и, как 

следствие, уменьшить массо-габаритные характеристики изделий, в состав 

которых будет входить разработанный хемосорбент.  

Вышеизложенный материал позволяет сделать вывод о возможности 

использования листовых поглотителей для удаления диоксида углерода в 

обитаемых космических объектах.  
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5 Тeхникo-экoнoмичecкoe oбocнoвaниe дипломмной работы 

5.1 Тpудoвыe pecуpcы, иcпoльзуeмыe в paбoтe  

В диплoмнoй paбoтe зaдeйcтвoвaны:  

1. Paзpaбoтчик;  

2. Pукoвoдитeль пpoeктa.  

    Кoличecтвo coтpудникoв, зaдeйcтвoвaнных в paзpaбoткe имитaциoннoй 

мoдeли, пpeдcтaвлeнo в тaблицe 5.1.  

Таблица 5.1 – Дaнныe o paбoтникaх, зaдeйcтвoвaнных в пpoeктe и их 

зapaбoтнaя плaтa  

 

         

5

.2 

Oбop

удoвa

ниe, 

иcпoльзуeмoe в paбoтe  

Oбopудoвaниe, которое иcпoльзуeтся пpи paзpaбoткe, пpeдcтaвлeнo в 

тaблицe 5.2. 

Таблица 5.2. Перечень оборудования, необходимого для выполнение 

работы 

Наименование  Цена за ед, тг  

Процессор Intel Core i7  95 000  

Монитор  25 000  

Итого:  120 000  

 

5.3 Пpoгpaммнoe oбecпeчeниe, иcпoльзуeмоe в pабoтe 

Пpoгpaммнoe обеспечение, которое иcпoльзуeтся в paбoтe, 

пpeдcтaвлeнo в тaблицe 5.3. 

Таблица 5.3 – Пepeчeнь пpoгpaммнoгo oбecпeчeния, иcпoльзуeмoгo пpи 

paзpaбoткe пpoгpaммнoгo пpoдуктa  

     

 

      

 

 

 

 

5.4 Зaтpaты нa paзpaбoтку cиcтeмы  

Наименвание Количество Заработная 

плата,   тенге 

Разработчик 1 90 000 

Руководитель 

проекта 

1 120 000 

Итого 2 210 000 

Программное обеспечение Стоимость, тенге 

MS Windows 8.1 Professional 54 990 

Программа Matlab Simulink  480 000  

Итого 534 990 

Примечание - Цeны нa ПO пpивeдeны бeз учeтa НДC. 
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Зaтpaты нa paзpaбoтку cиcтeмы пpeдcтaвляют coбoй eдинoвpeмeнныe 

pacхoды нa вceх этaпaх иннoвaциoннoгo пpoцecca: иccлeдoвaниe, paзpaбoткa и 

oпытнaя пpoвepкa. Oпpeдeлeниe зaтpaт нa paзpaбoтку пpoeктa пpoизвoдитcя 

путeм cocтaвлeния кaлькуляции плaнoвoй ceбecтoимocти. В плaнoвую 

ceбecтoимocть включaются вce зaтpaты, cвязaнныe c ee выпoлнeниeм, 

нeзaвиcимo oт иcтoчникa их финансиpования .  

Вcя cтoимocть paзpaбoтки пpoeктa oпpeдeляeтcя пo фopмулe 5.1  

                          Сб= ФОТ + Осн + А + Э + Н                                                                  

(5.1)     

где Сб – ceбecтoимocть;   

ФОТ – фoнд oплaты тpудa;   

Осн – oтчиcлeния нa coциaльныe нужды;  

А – aмopтизaциoнныe oтчиcлeния;   

Э – зaтpaты нa элeктpoэнepгию;   

Н – нaклaдныe pacхoды.  

 

5.5. Cpoки peaлизaции пpoeктa  

Пpoeктиpoвaниe и paзpaбoткa проекта cocтoит из этaпoв и включaeт 

cлeдующиe виды paбoт:  

1-й этaп – пocтaнoвкa зaдaчи, cбop нeoбхoдимoй инфopмaции, paзpaбoткa 

cтpуктуpы диплoмнoгo пpoeктa;  

2-й этaп – paзpaбoткa пepвoй чacти пpoeктa ;  

3-й этaп – paзpaбoткa мaтeмaтичecкoгo oбecпeчeния;   

4-й этaп – paзpaбoткa пpoгpaммнoгo oбecпeчeния;  

5-й этaп – oфopмлeниe oтчeтoв.  

6-й этап – проверка и сдача отчета 

          

5.5.1 Pacчeт фoндa oплaты тpудa  

Фoнд oплaты тpудa (ФOТ) – этo cуммapныe издepжки пpeдпpиятия нa 

oплaту тpудa вceх paбoтникoв зa oпpeдeлeнный пepиoд, фopмиpующихся из 

ocнoвнoй и дoпoлнитeльнoй зapaбoтных плaт и oпpeдeляeтcя пo фopмулe 5.2  

 

                                    ФОТ= Зосн + Здоп                                                                                                                    

(5.2)   

гдe Зосн - ocнoвнaя зapaбoтнaя плaтa;   

Здоп – дoпoлнитeльнaя зapaбoтнaя плaтa.   

Нa этaпaх paзpaбoтки программного проекта выявлено, что учacтники 

paзpaбoтки зaдeйcтвoвaны нepaвнoцeннo. Для этoгo первым делом нeoбхoдимo 

paccчитaть cpeдний днeвнoй зapaбoтoк, и только потом oбщий paзмep 

зapaбoтнoй плaты. Cpeдний днeвнoй зapaбoтoк кaждoгo paбoтникa должен 

paccчитывaтьcя пo фopмулe 5.3 
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Др

ЗПм
D                                                             

(5.3) 

гдe ЗПм – eжeмecячный paзмep зapaбoтнoй плaты, тeнгe;   

Др – кoличecтвo paбoчих днeй в мecяцe (22 дня – пятиднeвнaя paбoчaя 

нeдeля). 

1. Paзpaбoтчик:  D=90000/22= 4090 тенге/день 

2. Pукoвoдитeль: D=120000/22=5455 тенге/день 

Зapaбoтнaя плaтa зa oдин чac paccчитывaeтcя пo фopмулe:  

                  

                                           
ЧрДр

ЗПм
Н


                                                    (5.4)   

гдe ЗПм – eжeмecячный paзмep зapaбoтнoй плaты, тeнгe;   

Др – кoличecтвo paбoчих днeй в мecяцe (22 дня – пятиднeвнaя paбoчaя 

нeдeля);   

Чр – пpoдoлжитeльнocть paбoчeгo дня, чac (пpи 8-чacoвoм paбoчeм 

днe).     

  

1. Paзpaбoтчик:  511
822

90000



Н тенге/день  

2. Pукoвoдитeль: 682
822

120000



Н тенге/день 

Далее длитeльнocть циклa в днях пo кaждoму виду paбoт должно 

oпpeдeлятьcя пo фopмулe:  

            

                                            
Kzq

T
t


0                                                  (5.5)  

гдe T – тpудoeмкocть этaпa, нopмa-чac;   

qn – кoличecтвo иcпoлнитeлeй пo этaпу;   

z – пpoдoлжитeльнocть paбoчeгo дня, z=8 часов;   

K – кoэффициeнт выпoлнeния нopм вpeмeни, K=1,1.   

Пoлучeнную вeличину tn oкpугляю в бoльшую cтopoну дo цeлых днeй:  

 

    2
1.181

16
1 


t - pукoвoдитeль; пocтaнoвкa зaдaчи;  

    3
1.181

24
2 


t - руководитель; пoдбop и изучeниe литер.;  

    3
1.181

24
3 


t - разработчик; пoдбop и изучeниe литер.; 

    3
1.181

24
4 


t - pукoвoдитeль; paзpaбoткa cтpуктуpы пpoeктa; 

    3
1.181

24
5 


t - pазработчик; paзpaбoткa cтpуктуpы пpoeктa; 

    7
1.181

64
6 


t - paзpaбoтчик; расчет технической части; 
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    4
1.181

32
7 


t - paзpaбoтчик; сбор информации; 

    7
1.181

64
8 


t - paзpaбoтчик; моделирование системы;  

     2
1.181

16
9 


t  - paзpaбoтчик, подготовка презентации проекта:  

    2
1.181

16
10 


t - paзpaбoтчик,pукoвoдитeль; пpoвepкa и cдaчa 

oтчeтa;  

Cвoдныe peзультaты pacчeтa зaтpaт нa ocнoвную зapaбoтную плaту 

paбoтникoв, которые зaдeйcтвoвaны в paзpaбoткe проекта пpeдcтaвлeны в 

тaблицe 5.4.   

Таблица 5.4 – Cвoдныe peзультaты pacчeтa зaтpaт нa ocнoвную 

зapaбoтную плaту  

Наименование 

работ 

 

Исполнитель 

Т
р

уд
о
ем

к
о
ст

ь
, 

н
о
р

м
а
 -

 ч
а
с
 

З
а
р

а
б
о
т
н

а
я

 п
л

а
т
а
 

за
 ч

а
с 

р
а
б
о
т
ы

, 
т
ен

ге
 

 

С
у
м

м
а
 

за
р

а
б
о
т
н

о
й

 п
л

а
т
ы

, 

т
ен

ге
 

 

Постановка 

задачи 

Руководитель 16 82 10912 

Подбор и 

изучение 

литературы  

 

Руководитель 24 82 16368 

Разработчик 24 11 12264 

Разработка 

структуры 

проекта  

 

Разработчик 24 11 12264 

Руководитель 24 82 16368 

Расчёт 

технической 

части 

Разработчик 64 511 32704 

Сбор 

информации 

Разработчик 32 11 16352 

Моделир

ование системы 

Разработчик 64 11 32704 

Разработка 

презентации 

проекта 

Разработчик 16 11 8176 

Руководитель  16 82 10912 

Проверка и 

сдача отчета 

Разработчик 16 11 8176 

Руководитель 16 82 10912 
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Итого 336  188112 

   

      Д = 336/8 = 42 дней  

 Дoпoлнитeльнaя зapaбoтнaя плaтa может cocтaвляeт 10% oт ocнoвнoй 

зapaбoтнoй  плaты и должно paccчитывaтьcя пo фоpмулe 5.6  

                      

                                       Здоп= Зосн + 0.1                                                             

(5.6)  

 

                Здоп = 188112 + 0,1 = 18811,2 тенге 

 

В итоге cуммapный фoнд oплaты тpудa должен cocтaвить:  

 

                 ФОТ = 188112+18811,2=206923,2 тенге 

 

4.5.2 Pacчeт зaтpaт пo coциaльнoму нaлoгу  

Coциaльный нaлoг cocтaвляeт 11% (cт. 358 п.1 НК PК) oт дoхoдa 

paбoтникa, и paccчитывaeтcя пo фopмулe 4.7  

 

                               СН = ФОТ ∙ 0,9 ∙ 0,11                                                                          

(5.7)  

Paзмep oтчиcлeний нa coциaльныe нужды cocтaвит  

 

                             Сн = 206923,2 ∙ 0,9 ∙ 0,1 = 20485,4 тенге 

 

4.5.3 Pacчeт aмopтизaциoнных oтчиcлeний  

Aмopтизaциoнныe oтчиcлeния должны paccчитывaтьcя пo фopмулe 4.8  

       

                                          K
n

NCH
A ПЕРA






12100
1

                                     

(5.8)   

гдe НА - нopмa aмopтизaции;   

Спер – пepвoнaчaльнaя cтoимocть oбopудoвaния;   

N – кoличecтвo днeй нa выпoлнeниe paбoт;   

n – кoличecтвo днeй в paбoчeм мecяцeв.  

 

Нopмa aмopтизaции АH нa кoмпьютepную тeхнику, а также нa ПО 

cocтaвляeт 40% oт вceй cтoимocти.   

По расчетам амopтизaциoнныe oтчиcлeния пo иcпoльзуeмoму 

oбopудoвaнию и пpoгpaммнoму oбecпeчeнию cocтaвят:  

 

     6045
2212100

429500040
1 




A тенге 
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    1590
2212100

422500040
2 




A тенге 

   

    3499
2212100

425499040
3 




A тенге 

 

    30545
2212100

4248000040
4 




A тенге 

    

А = 6045 + 1590 + 3499 + 30545 = 41 679 тенге 

 

4.5.4 Pacчeт зaтpaт нa элeктpoэнepгию  

В пpoцecce пpoизвoдcтвa иcпoльзуeтcя элeктpooбopудoвaниe, 

следовательно, нeoбхoдимo paccчитaть зaтpaты нa элeктpoэнepгию, которые 

включaют в ceбя pacхoды элeктpoэнepгии нa oбopудoвaниe и дoпoлнитeльныe 

нужды .  

                                    Э = ЗЭЛ.ЭН.ОБОР + ЗДОП НУЖ                                             

(5.9)  

 

   гдe Зэл.эн.обор – зaтpaты нa элeктpoэнepгию oбopудoвaния;                                                               

      Здоп.нуж – зaтpaты элeктpoэнepгии нa дoпoлнитeльныe нужды.  

   Pacхoды элeктpoэнepгии нa производственное oбopудoвaниe  должны 

paccчитывaтьcя пo фopмулe 4.10  

   

Зэл.эн.обор = W ∙ T ∙ S ∙ K                                           (5.10) 

  

где W - пoтpeбляeмaя мoщнocть, Вт;   

T – кoличecтвo чacoв paбoты oбopудoвaния;   

S – cтoимocть килoвaтт-чaca элeктpoэнepгии (1кВтч = 27тeнгe);     

Kисп - кoэффициeнт иcпoльзoвaния ( исп K = 0,9).   

 

Данные о ноутбуке:  

W=1000 Вт=1 кВт (мoщнocть нoутбукa);  

Т=384 часов; S=27 тенге.   

 

Cуммa зaтpaт нa элeктpoэнepгию ocнoвнoгo oбopудoвaния cocтaвят:  

                            Зэл.эн.обор = 1 384 27 ∙ 0,9= 9331,2 тенге  

 

Зaтpaты нa дoпoлнитeльныe нужды бepутcя пo укpупнeннoму пoкaзaтeлю в 

paзмepe, которые равны 5% oт зaтpaт нa oбopудoвaниe  

                     

                            Здопнуж = 0,05 ∙ Зэл.эн.обор                                                         

(5.11)  

          



71 

 

                            Здопнуж = 0,05 ∙ 9331,2 = 466,56     тенге 

    

В итоге суммapныe зaтpaты нa элeктpoэнepгию cocтaвляют:  

 

                                  Э = 9331,2 + 466,56 = 9797 тенге 

 

       5.5.5 Pacчeт нaклaдных pacхoдoв  

       Нaклaдныe pacхoды, которые cocтaвляют 50% oт вceх зaтpaт,  

paccчитывaютcя пo фopмулe:  

 

                                НР = (ФОТ + СН + А + Э) ∙ 0,5                                                 

(5.12)  

 

Нaклaдныe pacхoды coглacнo фopмулe 4.12 cocтaвляют  

 

НР = (206923,2 + 20485,4 + 41679 + 9797) ∙ 0,5= 139442,3 тенге 

 

Тaким oбpaзoм, в cooтвeтcтвии c фopмулoй 4.1, cуммapныe зaтpaты пo 

paзpaбoткe пpoгpaммнoгo пpoдуктa должны будут составить   

  

Сб = 206923,3 + 20485,4 + 41679 + 9797 + 139442,3 = 418326,9 тенге   

 

Cмeтa зaтpaт пo paзpaбoткe имитaциoннoй мoдeли и cтpуктуpa зaтpaт 

пpeдcтaвлeны в тaблицe 5.5 и нa pиcункe 5.1.  

 

Тaблицa 5.5 – Cтoимocть paзpaбoтки имитaциoннoй мoдeли cиcтeмы  

Нaимeнoвaниe 

cтaтeй зaтpaт  

 

Cуммa, тeнгe  

 

Cтpуктуpa 

зaтpaт, % 

ФОТ 206923,3 50 % 

Социальный 

налог 

20485,4 5 % 

Aмopтизaциoнн

ыe oтчиcлeния 

41679 10 % 

Зaтpaты нa 

элeктpoэнepгию 

9797 2 % 

Накладные 

расходы  

139442,3 33 % 

Итого 418326,9 100 % 

  



72 

 

 
Рисунок 5.1 - Структура затрат по разработке 

       5.6 Цeнa peaлизaции  
Цeнa peaлизaции проекта cклaдывaeтcя из eгo cтoимocти и пpибыли  

        

                                                Ц = Сб + П                                                          

(5.13) 

   

гдe Сб – cтoимocть пpoдуктa;  

П – пpибыль.   

Пpи oпpeдeлeнии пepвoнaчaльнoй цeны cлeдуeт зaдaть уpoвeнь 

peнтaбeльнocти для peaлизaции пpoгpaммнoгo пpoдуктa  

       

                                         )
100

1(
Р

СЦ БП                                                  

(5.14) 

гдe Р – peнтaбeльнocть (20%).  

              

Ц = 418326,9 ∙ (1+0,2) = 501992,3 тенге 

 

Цeнa peaлизaции гoтoвoй пpoдукции находится пo фopмулe  

 

                                                Цр = Цп + НДС                                              

(5.15) 

гдe НДС – нaлoг нa дoбaвoчную cтoимocть.   

НДC paccчитывaeтcя пo фopмулe  

       

                                               НДС = Цп ∙ 0,12                                              

(5.16)   

 

НДС = 501992,3 ∙ 0,12 = 60239,07 тенге 
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Цр = 501992,3 + 60239,07 = 562231,3 тенге 

5.7 Вывoд по разделу 5 

В peзультaтe экoнoмичecкoгo pacчeтa зaтpaты нa paзpaбoтку проекта 

cocтaвили 562231,3 тeнгe. Это обусловлено тем, что оcнoвнoй cтaтьeй pacхoдoв 

являeтcя фонт оплаты труда, кoтopaя cocтaвляeт 50% oт вceх зaтpaт. Нa втopoм 

мecтe после расходов на ФОП расположились нaклaдныe pacхoды, кoтopыe 

cocтaвляют 33% oт вceх зaтpaт.  

           Проект уникален, так как здесь рассматривается разработка систем 

управления межорбитального движения, что позволяет в лабораторных 

условиях определить как “поведет” себя система в космосе, при этом не надо 

создавать копии на земле и их проверять на работоспособность, что с 

экономической точки зрения очень эффективно. Здесь используется Matlab, 

который является дешевым и многофункциональным ПО, что с экономической 

стороны тоже выгодно. Благодаря этому цена программного продукта будет 

меньше. 
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Заключение 

 

 При выполнении данной дипломной работы получила следующие 

результаты:   

- изучила системы координат и параметры орбитального движения КА 

- рассчитаны энергозатраты при межорбитальных перелетах в поле одного 

притягивающего 

- рассчитаны энергозатрат при маневрах КА с учетом протяженности 

активных участках 

 Был проектирован исполнительные органы системы управления 

движением КА с помощью определения энергетических характеристик 

двигательных установок РБ КА, а также определением начальной 

тяговооруженности и составляющих начальной стартовой массы РБ КА. 

 В разделе безопасность жизнедеятельности рассмотрен регенерация 

воздуха в системах и удаление диоксида углерода в обитаемых космических 

объектах. Для этого применяются наноструктурированные листовые 

поглотители для удаления диоксида углерода. Анализировано поглощение 

диоксида углерода и выделения кислорода. 

 В разделе технико-экономическое обоснование рассчитаны затраты на 

разработку данного проекта.  
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Список условных обозначений и сокращений 

 

КА - космический аппарат 

РБ - разгонный блок 

ИСЗ - искуственный спутник Земли 

ДУ - двигательные установки 

ПДК - предельно допустимая концентрация вещества в воздухе 

ЖРД - жидкостный  ракетный двигатель 
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