
НОВОЕ
В ЖИЗНИ, НАУКЕ
ТЕХНИКЕ



Н. М. Иванов,
•кандидат технических наук

А. И. Мартынов,
«инженер

ПРОБЛЕМА
СПУСКА
КОСМИЧЕСКИХ
АППАРАТОВ
В АТМОСФЕРАХ
ПЛАНЕТ

ИЗДАТЕЛЬСТВО «ЗНАНИЕ»
Москва 1972



6Т.6
И20

Иванов Николай Михайлович, Мартынов Алек
сандр Иванович

И20 Проблема спуска космических аппаратов в ат
мосферах планет. М., «Знание», 1972.
64 с. (Новое в жизни, науке, технике. Серия «Космонавтика,
астрономия», 2). х

Решение проблемы спуска космических аппаратов на поверхность
планеты связано с целым рядом сложнейших теоретических и практи
ческих задач. В современной литературе сейчас практически нет работ
с последовательным изложением основных сторон проблем^! спуска в
атмосферах планет, которые позволили бы широкому кругу читателей
понять серьезность этого вопроса.

Предлагаемая брошюра посвящена рассмотрению этой проблемы.
В ней рассказывается о тех трудностях, с которыми сталкиваются ис
следователи, и дается представление о путях, которыми эти трудности
преодолеваются.

Брошюра доступна широкому кругу читателей и содержит интерес
ный материал, изложенный в достаточно популярной форме.
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Предисловие
»

Изучение Вселенной и в первую очередь планет Солнеч
ной системы занимает одно из центральных мест в советских
и американских космических программах. При этом в настоя
щее время ученые подошли к такому рубежу, когда качест
венный скачок в наших знаниях о природе планет и- их атмо
сферах возможен только при посадке космических аппара
тов (КА) на их поверхность или по крайней мере при выве
дении КА на орбиты искусственных спутников планет с по
следующей передачей информации на Землю. Действитель
но, различные косвенные наземные методы исследования пла
нет и их атмосфер — радиоастрономия, радиолокация, спект
рография и др. хотя и обогатили наши знания, но все же мы
располагаем только приближенными сведениями о многих
характеристиках планет, а о некоторых и вообще ничего не
знаем. <В качестве примера можно привести Юпитер, для ко
торого до сегодняшнего дня неизвестно, где находится уро
вень «твердой» поверхности, и все отсчеты ведутся от грани
цы облачного слоя.

Отмеченные факторы говорят о том, что спуск КА в ат
мосферах .планет становится одной из актуальных задач кос
мической техники.

Решение проблемы спуска КА на поверхность планет свя
зано с рядом сложнейших теоретических и практических за
дач, решение которых, как правило, требует мобилизации
усилий специалистов из многих областей науки и техники:
аэродинамики, баллистики, управления, навигации, материа
ловедения, терморегулирования, радиотехники, кибернетики
и многих других.

В настоящее время в литературе неизвестны какие-либо
работы с последовательным изложением основных сторон
проблемы спуска в атмосферах планет, которые позволили
бы широкому кругу читателей понять серьезность этого воп
роса. В данной брошюре сделана попытка рассмотрения
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* *проблемы спуска космических аппаратов в атмосферах пла
нет. Однако ограниченный объем брошюры не позволяет под
робно рассказать о всех сторонах проблемы спуска. Специ
фические особенности каждой планеты и ее атмосферы (раз
ная сила притяжения, разный состав атмосферы, различные
тормозные свойства атмосферы и т. д.) приводят к тому, что
унификация спускаемых аппаратов невозможна. Так, при ор
ганизации спуска КА в плотной атмосфере Венеры исследо
ватели сталкиваются с проблемой защиты аппарата от чрез
вычайно высоких перегрузок и теплопотоков, действующих
на аппарат на траектории спуска.

В отличие от планеты Венера особенностью, атмосферы
Марса является ее исключительная разреженность. Это
предопределяет основные трудности организации посадки на
поверхность Марса с использованием аэродинамических спо
собов торможения. Но наибольшие трудности возникают при
организации спуска аппаратов в атмосферах далеких планет,
планет-гигантов, в силу большой неопределенности в знании
природы этих планет и их атмосфер.

На примере планеты Юпитер в брошюре рассматривают
ся особенности спуска КА в атмосфере планет-гигантов.
Здесь особенности снижения определяются, в частности, чрез
вычайно большими скоростями входа в сочетании с неопре
деленностью атмосферы.

Аппарат, осуществляющий спуск в атмосфере этой пла
неты, должен выдерживать огромные перегрузки, давление и
температуры и обладать мощной тепловой защитой. Отсюда
и конструктивные требования, предъявляемые к аппарату.

Со всеми этими проблемами читатели познакомятся, про
читав брошюру.

Лауреат Ленинской премии
доктор технических наук И. К. БАЖЙНОВ



Введение
л

Космос с незапамятных времен привлекает внимание лю
дей. Благодаря телескопическим наблюдениям Галилея, от
крывшим новую эпоху в астрономии, человечество узнало,
что планеты — это небесные тела, по внешним признакам
схожие с Землей. И как следствие этого встал вопрос о воз
можности существования разумной жизни на других плане
тах, о множественности миров.

Проходили века, человечество накапливало все новые зна- *
ния о Вселенной, но только XX век позволил проблему изу
чения и освоения планет Солнечной системы из чисто теоре
тической области естествознания превратить в очень важную
и интересную практическую задачу. Наряду с развитием и
совершенствованием новых, земных методов исследования
планет Солнечной системы (ультрафиолетовая и инфракрас
ная спектрография, радиоастрономия и радиолокация) чело
вечество создало и создает мощные космические станции, с
помощью которых можно приближаться непосредственно к
объектам исследования вплоть до высадки на их поверх
ность. Все это открыло неограниченные возможности в изу
чении Вселенной и позволило человечеству вступить в каче
ственно новую эпоху — эпоху завоевания космического про
странства. Нет сомнений, что в самом ближайшем будущем
планеты Солнечной системы станут ареной дальнейших ин
тенсивных и разнообразных исследований как наземными ме
тодами, так и методами астронавтики, вплоть до посещения
их человеком. Необходимо отметить, что за последние деся
тилетия благодаря использованию современных наземных ме
тодов получено немалое количество ценной информации о
физических условиях на планетах Солнечной системы, пре
восходящее все то, что было накоплено исследователями
практически за весь предыдущий период изучения планет.
Тем не менее природа планет, окруженных атмосферой, про
должает оставаться загадочной.
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Если астрономические данные о планетах, такие, как раз
меры, фигура, масса, нам известны достаточно хорошо, то
физические условия, господствующие на поверхности небес
ных тел, нам известны очень мало. Так, мы даже не знаем с
достоверностью, какова продолжительность суток на Венере,
как расположена ее ось вращения, что имеется на поверхно
сти планеты. Неизвестны причины бурной активности в атмо
сфере Юпитера, удаленного от Солнца на расстояние почти
800 >млн. км. Химический состав атмосферы известен только
приблизительно, так же как и строение атмосферы. Не полу
чили окончательного объяснения такие образования на этой
планете, как «красное пятно», и такие особенности Юпитера,
как нетепловое радиоизлучение, зональность вращения об
лачного покрова и многие другие его свойства. Много зага
док таят и остальные планеты, в первую очередь Марс с его
спутниками Деймосом и Фобосом. Причина такой скудости
наших знаний заключается в первую очередь в наличии у
планет атмосферы, которая не позволяет видеть собственно
их поверхность. Это делает невозможным применение теле
скопического метода исследования природы поверхности, ко
торый оказался столь плодотворным в отношении Луны. В
принципе здесь могут помочь различные фермы радиоастро
номических наблюдений, поскольку излучение, соответству
ющее радиочастотам, легко проникает сквозь облака и тума
ны. Кое-что в этой области уже удалось сделать на практи
ке, и это заметно обогатило комплекс наших сведений, отно
сящихся к природе планет, окруженных атмосферой.

Однако глубокого и всестороннего решения тех проблем,
которые возникают в связи с изучением условий, господству
ющих на этих планетах, следует ожидать от дальнейшего
развития космонавтики, т. е. от возможности организации не
посредственного спуска аппаратов на их поверхность.

Настоящая брошюра посвящена изложению очень важных
и ответственных проблем входа и снижения КА в атмосфере
наиболее интересных планет Солнечной системы — Венеры и
Марса, а также Юпитера. Выбор первых двух планет объяс
няется достаточно просто. Марс и Венера, ближайшие к Зем
ле планеты Солнечной системы, давно являются объектами
всестороннего изучения с использованием различных мето
дов и средств, а с недавнего времени и с помощью автомати
ческих межпланетных станций. В настоящее время уже име
ется опыт снижения в атмосферах Венеры и Марса. Другое
дело посадка на Юпитер или другие планеты-гиганты Сол
нечной системы. Наши сведения о Юпитере, Сатурне, Уране,
Нептуне, о их спутниках недостаточны и неутешительны в
том смысле, что мы даже не знаем, куда будем садиться: где
кончается атмосфера и где начинается твердая поверхность.
Мы знаем только, что условия снижения будут невероятно 
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тяжелыми. На примере спуска в атмосфере Юпитера, бли
жайшей к Земле планеты-гиганта, мы и постараемся пока
зать те трудности, с которыми придется столкнуться при соз
дании спускаемых аппаратов.

Следует отметить, что посылка космических аппаратов
даже к планетам Солнечной системы невозможна без всесто
роннего, максимально возможного изучения планет с Земли,
так как специфика атмосферы каждой планеты не позволяет
в' настоящее время создать универсальные аппараты для по
садки на любую планету.

В этом смысле астрономы, занимающиеся изучением Все
ленной, выполняют как бы тактическую разведку именно тех
небесных тел, которые будут осваиваться человеком в пер
вую очередь. И все же, несмотря на гигантские достижения
наземных методов исследования планет, многие наблюдае
мые явления можно объяснить только при исследовании пла
нет космическими аппаратами, когда из области различных
гипотез можно перейти к получению достоверных фактов.

Здесь прежде всего идет речь о химическом составе и фи
зических характеристиках атмосфер и поверхностей планет и
их спутников, разведке их недр, уточнении размеров и масс
тел Солнечной системы и др.

Еще более важной задачей является задача о поиске сле
дов жизни (в различных ее проявлениях) на планетах. Об
наружение жизни в любой стадии ее развития или хотя бы
остатков жизни на других планетах позволило бы гораздо
лучше осмыслить эту проблему в целом, которая имеет к то
му же и огромное философское значение. Вопрос о жизни и
в первую очередь о разумной жизни не только на нашей пла
нете дискутировался еще в те времена, когда астрономия бы
ла в зачаточном состоянии, но только в настоящее время или
в самом ближайшем будущем эта задача будет решена по
крайней мере по отношению к планетам Солнечной системы.
Исследование Марса и Венеры с помощью межпланетных ав
томатических станций позволило ответить на многие вопро
сы, при этом наибольшие успехи достигнуты в изучении этих
планет благодаря входу и спуску в их атмосферах советских
автоматических аппаратов.

Следует отметить, что предлагаемая вниманию читателя
брошюра была подготовлена к изданию до осуществления
советскими учеными нового выдающегося космического экс
перимента — выведения межпланетных станций «Марс-2» и
«Марс-3» на орбиту ИСМ и мягкой посадки спускаемого ап
парата станции «Марс-3». Поэтому результаты этих экспери
ментов не отражены в настоящей брошюре.

В заключение выскажем некоторые соображения о том,
что может дать человечеству освоение планет Солнечной си
стемы и какие изменения сможет внести человек в Солнеч



ную систему. Очень интересной в этом плане представляется
идея «переделки» атмосферы Венеры, которую высказал аме
риканский астроном Саган. Доставленная в атмосферу Вене
ры водоросль хлореллы, бурно размножаясь в венерианской
атмосфере,- довольно быстро разложит имеющиеся там мо
лекулы. Произойдет постепенное обогащение атмосферы кис
лородом. Изменение химического состава атмосферы повле
чет за собой значительное уменьшение температуры на по
верхности Венеры. В результате появятся некоторые условия
для жизни на планете.

Дальнейшее развитие человеческого общества должно
привести к проблеме материальных ресурсов, когда возник
нет необходимость использования ресурсов вещества и энер
гии, находящихся вне Земли, но в пределах Солнечной си
стемы. Если говорить о ресурсах вещества, то основным ис
точником должны стать массы планет-гигантов, в первую оче
редь Юпитера. Не приходится лишь сомневаться в том, что
эти изменения будут и доказательством тому служат впечат
ляющие достижения человечества в области космической тех
ники всего за одно последнее десятилетие. И от решения
проблемы спуска исследовательских автоматическиххи пило
тируемых аппаратов на поверхность планет во многом зави
сит успех в дальнейшем изучении и освоении космоса.
«.Л» •



Общая характеристика
проблемы спуска

Проблема спуска КА в атмосфере планет включает в се
бя множество сложнейших вопросов, без решения которых
невозможно достижение главной цели — осуществление без
опасного спуска на поверхность планеты. При этом поэтап
ное, даже оптимальное, решение (различных задач спуска в
отрыве их друг от друга не гарантирует получения хорошего
решения .проблемы в целом.

Все задачи должны быть взаимно увязаны друг с другом;
по каждому вопросу необходимо иметь исчерпывающее об
щее решение или по крайней мере ряд частных решений, поз
воляющих использовать их при комплексном анализе. В ре
зультате мы имеем дело с такой сложной системой, формали
зация и решение которой требует участия специалистов
весьма широкого профиля, что также затрудняет общее ре
шение проблемы.

К проблеме спуска относится весь комплекс вопросов,
связанных с организацией подхода КА к атмосфере планеты,
безопасным прохождением ее плотных слоев и обеспечением
мягкой посадки спускаемого аппарата (СА) в заданном
районе планеты. Согласно определению условно можно вы
делить три взаимосвязанных участка спуска:

— участок подхода к плотным слоям атмосферы;
—« участок прохождения плотных слоев атмосферы;

! — участок обеспечения мягкой посадки.
На каждом из этих этапов необходимо решить ряд слож

нейших вопросов, причем методы их решения существенно
различны.

Дадим краткую характеристику каждого из этих этапов
и выделим главные задачи, решение которых определяет в
целом успех решения всей проблемы.
2613—2 9



Подход к плотным слоям атмосферы

Для каждой планеты, окруженной атмосферой, условно
можно выделить границу ее плотных слоев. Это та макси
мальная высота над поверхностью планеты, на которой аэро
динамическая сила торможения СА становится соизмеримой
с силой притяжения планеты.

При полете КА выше этой границы можно считать, что
аэродинамическая сила не оказывает влияния на движение
аппарата. Внеатмосферный участок полета полностью опре
деляет условия входа КА в плотные слои атмосферы, т. е. его
скорость и угол входа в плотные слои атмосферы Квх и
0 вх соответственно, а также координаты точки входа. Успех
решения задач спуска во многом зависит от точности обес
печения начальных условий,, формирование которых начина
ется еще при отлете КА с орбиты ИСЗ, когда выбирается и
осуществляется та или иная межпланетная траектория по
лета. Последующими коррекциями этой траектории и доби
ваются требуемых условий входа. При этом следует разли
чать, что если угол входа практически можно обеспечить лю
бой величины, то скорость входа почти полностью определя
ется выбранной схемой полета.

Среди различных и многочисленных схем полета укажем
два основных класса схем, предусматривающих движение в
атмосфере планеты. В прямых десантных схемах космиче
ский аппарат стартует с орбиты искусственного спутника
Земли на гиперболическую относительно Земли траекторию.
Параметры стартовой гиперболы обеспечивают в гелиосфере
(вне сферы действия Земли) полет по переходному эллипсу
между орбитами Земли и планеты назначения. В сфере дей
ствия планеты космический аппарат движется по гиперболе
и десантируется на ее поверхность.

Орбитально-десантные схемы от прямых десантных отли
чаются тем, что космический аппарат с гиперболической тра
ектории переводится (путем торможения с помощью реактив
ных двигателей, либо с использованием аэродинамического
торможения и последующим сообщением небольшого разгон
ного импульса для поднятия перицентра орбиты) на орбиту
искусственного спутника планеты (ИСП), затем на поверх
ность планеты десантируется планетный комплекс (СА).

Даже из описания только этих двух классов схем поле
тов ясно, что с точки зрения качественного исследования воп
росов движения космических аппаратов в атмосфере планет
необходимо рассматривать задачу спуска с межпланетной
Траектории, задачу выведения аппарата на орбиту ИСП с
помощью аэродинамического торможения, а также спуска с
орбиты ИСП.

Анализ траекторий полета к .планетам Солнечной систе
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мы показывает, что при исследовании прямого спуска и вы
ведения космического аппарата на орбиту ИСП диапазон
скоростей входа составляет:

' 11 км/сек, <УВХ< 13 км/сек — для Венеры;
5 км/сек <СУВХ<^ 8 км)сек — для Марса;

50 км/сек 70 км!сек — для Юпитера.
При спуске с-орбиты ИСП:
10,2 км/сек <?УВХ<С 7,25 км/сек — для
3,5 км/сек УВХ<С 4,7 км/сек — для

35 км/сек Увх<; 45 км/сек — для

Венеры;
Марса;
Юпитера.

Другой важной характеристикой, относящейся к началь
ным условиям и определяемой точностью работы систем про
гноза и коррекции на внеатмосферном участке полета, явля
ется навигационный коридор входа.

При полете космических аппаратов к планетам Солнечной
системы их реальная траектория всегда отличается от рас
четной. Под траекторией полета на определенном интервале
времени понимается зависимость положения центра масс кос
мического аппарата от времени в принятой системе коорди
нат. В процессе полета осуществляется коррекция траекто
рии с целью приближения реальной траектории к расчетной.
Точность коррекции и тем самым точность наведения КА в
атмосферу планеты, которая и определяет ширину навигаци
онного коридора входа, зависит от точности измерения ре
альной траектории полета.

Под траекторными измерениями понимается процесс из
мерения параметров движения аппарата (координат и их
производных) и обработки полученных данных для опреде
ления траектории полета объекта на интервале измерения и
прогнозирования его последующего движения. Траекторные
измерения могут осуществляться с использованием наземных
или автономных средств, а также совместным применением
обоих способов.

Для обеспечения наземных траекторных измерений могут
быть использованы радиотехнические, оптические, светоло
кационные и телевизионные устройства. Однако требованию
высокой точности в полной мере -могут отвечать только ра
диотехнические измерительные системы, сопряженные с быст
родействующими цифровыми машинами (ЦВМ). В траектор
ных измерениях участвуют различные по назначению устрой
ства, образующие единый радиоэлектронный комплекс.

В состав комплекса наземных траекторных измерений
обычно входят следующие средства:

— наземные радиотехнические станции, измеряющие те
кущие значения параметров движения объектов;

I
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— бортовые радиотехнические устройства, взаимодейст
вующие с наземными радиотехническими станциями;

— устройства преобразования, регистрации, предвари
тельной обработки, запоминания, передачи и сбора измери
тельной информации;

— цифровые вычислительные устройства, выполняющие
математические операции определения параметров траекто
рии по данным измерений, а также операции прогнозирова
ния последующего движения объекта.

Наземные станции систем траекторных измерений пред
ставляют собой устройства, которые электрическими метода
ми измеряют неэлектрические величины. Изменение условий,
в которых работает система, несовершенство ее отдельных
элементов, неточности методов обработки сигналов, воздей
ствие помех и другие причины приводят к погрешностям из
мерения координат и их производных. Следствием этого яв
ляются ошибки определения параметров траектории КА и
прогнозирования их движения. Тем самым обеспечивается
ср-авнительно невысокая точность наведения. КА при полете
к планетам Солнечной системы, окруженных атмосферой.
Так, например, при полете к Марсу и Венере точность нави
гации такова, что при использовании наземных средств из
мерения и обработки информации КА наводится лишь толь
ко на диск планеты.

При полете к дальним планетам (Юпитер, Сатурн) на
земные системы навигации пока не .позволяют сделать и это
го. Совершенно очевидно, что такая точность существенным
образом затрудняет решение задачи безопасного спуска КА
на поверхность планеты, не говоря уже о точной посадке.

В том случае, если аппарат значительно удален от Земли
и находится в окрестности другой планеты, навигационные
измерения могут быть выполнены более точно, когда приме
няются бортовые приборы. Только использование автоном
ной информации, и в особенности астроинформации для ре
шения навигационных задач позволяет при дальних межпла
нетных перелетах получить высокую точность управления в
районе планеты назначения. Кроме того, большие межпла
нетные расстояния могут приводить к нарушению связи с
Землей, которая необходима для обработки основной нави
гационной информации и передачи на борт аппарата команд
наведения. При этих обстоятельствах обработка информации
должна проводиться бортовыми счетно-решающими устрой
ствами. Космические аппараты будущего должны будут
иметь автономные системы навигации и наведения.

Системы автономной навигации могут строиться в не
скольких вариантах. Возможно создание системы автоном
ной навигации, рассчитанной на работу на всех участках по



лета от старта с промежуточной орбиты около Земли до пла
неты или только на припланетном участке траектории для
проведения последней коррекции. При работе на всех участ
ках на точность измерения накладываются очень жесткие
требования, выполнение которых на автоматических объек
тах требует очень сложного оборудования. На автоматиче
ских объектах целесообразно применять автономную систему
навигации на последнем участке траектории. На предыдущих
участках прогноз, и коррекции осуществляются по радиоиз
мерениям с Земли. В этом случае точность наведения КА в
атмосферу планеты существенно повышается.

•Точностью работы наземного измерительного комплекса
и системы автономной навигации и определяется навигаци
онный коридор входа АЯ^авиг-, а также обеспечение требуе
мых координат и времени входа в плотные слои атмосферы,
выбором которых в конечном итоге определяется допустимый
район посадки на поверхность планеты.

Выбор района посадки представляет собой достаточно
сложную проблему. Это объясняется наличием ряда ограни
чений, обусловленных относительным расположением Зем
ли, исследуемой планеты и Солнца, но зависящих также и от
конкретных траекторий, выбранных для данного перелета.
Эта задача существенно облегчается, если аппарат облада
ет достаточно большими маневренными возможностями, осо
бенно в боковом направлении.

В общем случае для выбора места посадки необходимо
выполнять следующие условия:

—• придерживаться асимптотической ориентации в момент
приближения к планете и сохранять заданный вектор отно
сительной скорости;

— ограничить угол входа СА в атмосферу планеты;
— поддерживать связь между орбитальным кораблем

(если он имеется) и СА в процессе посадки;
—• выбрать посадочную площадку, освещенную Солн

цем;
— обеспечить возможность прямой радиосвязи между

СА и Землей и т. д.
г Таким образом, выбором схемы полета и коррекциями

межпланетной траектории определяются условия входа КА в
плотные слои атмосферы планеты.

Участок основного торможения

Участок спуска в плотных слоях атмосферы является наи
более ответственным этапом спуска, ибо здесь должна быть
погашена вся потенциальная и кинетическая энергия, уро
вень которой чрезвычайно высок. Например, даже при спус
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ке с орбиты искусственного спутника планеты одна техниче-*
ская единица массы обладает энергией в десятки миллионов
к и л огр а м м о м е т р ов.

Принципиально гашение энергии можно осуществлять :
двумя путями:

— активное торможение с 'помощью двигательной уста
новки (ДУ);

— пассивное торможение с использованием аэродинами
ческих сил.

Первый путь энергетически не целесообразен, и в настоя
щее время общепринятым является второй путь,— способ
аэродинамического торможения. В этом случае энергия дви
жения КА практически полностью переводится при торможе
ний в тепловую и рассеивается «в окружающем .пространстве
или поглощается хладоагентами и конструкцией КА за счет
ее теплоемкости. Отсюда вытекает одна из важнейших проб-
лем спуска — отвод тепловой энергии. Как уже говорилось,
КА, движущийся в атмосфере планеты, обладает колоссаль
ной энергией. Даже трети энергии, переведенной в тепловую,
вполне достаточно, чтобы СА (не снабженный тепловой за
щитой) независимо от его конструктивных характеристик
превратился в пар. При снижении СА в атмосфере перед ним
возникает раскаленная ударная волна, температура во фрон
те которой достигает нескольких тысяч градусов. Этот слой
раскаленного воздуха излучает на поверхность СА мощные
^учистые теплопотоки. Кроме того, внешняя поверхность по
лучает тепло из нагретого у стенки пограничного слоя — кон
вективное тепло. В результате внешняя поверхность СА силь
но нагревается.
. В настоящее время для спуска космических аппаратов
наибольшее распространение получил способ теплозащиты с
помощью сублимирующих покрытий, суть которого, состоит в
следующем: на силовую конструкцию С А сначала наносится
слой легкого теплозащитного материала, а затем сублими
рующее покрытие. При достижении температуры на поверх
ности СА некоторого значения (температуры сублимации) на
чинается постепенное плавление и унос сублимирующего ма
териала с поверхности СА и тем самым тепловая энергия
рассеивается в окружающем пространстве. Одновременно
происходит прогрев теплозащитных .материалов внутрь.
Слой легкой тепловой защиты и выполняет функции предох
ранительного барьера для прохождения тепловых потоков на
силовые элементы конструкции СА.

Другой важной задачей является предохранение СА от
действия перегрузок, которые могут достигать чрезвычайно
больших значений на участке основного торможенйя. При
аэродинамическом способе торможения перегрузка определя
ется отношением аэродинамической силы к силе веса СА.
14



Для снижения перегрузок процесс снижения СА должен быть
по возможности растянут по времени. Одним из основных пу
тей является обеспечение спуска по возможно более пологой
траектории, что будет рассмотрено ниже.

Одной из центральных задач спуска является создание
спускаемого аппарата. Здесь необходимо решить вопросы вы
бора рациональной формы СА, его теплозащиты, конструк
ции, прочности, системы стабилизации и управления, системы
обеспечения нормальных условий внутри СА и многие дру
гие. Среди этих вопросов важное место занимает задача вы
бора рациональной формы СА.

В связи с многообразием задач, которые выполняют КА,
к их аэродинамическим характеристикам предъявляются са
мые разнообразные требования. Для удовлетворения этих
требований создаются космические аппараты различных ти
пов, которые классифицируются в зависимости от способа по
лучения аэродинамических сил.

К первой группе относятся аппараты, у которых необхо
димые для торможения или маневра аэродинамические силы
обеспечиваются с помощью мощного тормозного щита. Пре
имущество таких аппаратов состоит в том, что они характе
ризуются хорошими тормозными свойствами, относительно
малой конвективной теплопередачей (которая у сегменталь
ных лобовых щитов приблизительно пропорциональна

V г .
где г — радиус затупления лобового щита), высоким значе
нием коэффициента полезного использования объема, ком
пактностью и т. д. К наиболее существенным недостаткам
этих КА относятся: сравнительно небольшая аэродинамиче
ская подъемная сила, которую можно получить на таких
формах, и повышенное значение тепловых потоков за счет
увеличения доли лучистого теплообмена в общем балансе.

У космических аппаратов, относящихся ко второй группе,
указанные недостатки устранены. Аэродинамические силы у
них создаются с помощью несущего корпуса. Эти аппараты,
обладая рядом преимуществ по сравнению с аппаратами пер
вого типа, в то же время утрачивают такие их достоинства,
как большая величина коэффициента сопротивления, малые
конвективные теплопотоки, компактность и т. п.

Следует отметить, что такое разделение носит в основном
условный характер: существует целый ряд промежуточных
форм аппаратов. Однако в настоящее время такая классифи
кация целесообразна, поскольку отражает сущность аэроди
намической компоновки космических аппаратов. Промежу
точные же формы, как правило, обладают теми или иными
свойствами в зависимости от того, какой тип компоновки они
больше отражают.
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Для значительного увеличения подъемной силы КА ис
пользуются специальные несущие поверхности. Крылатые
конфигурации способны обеспечить существенно более высо
кие значения аэродинамической подъемной силы, однако
практическое применение их сопряжено с целым рядом труд
ностей. Дело в том, что обеспечение теплозащиты и прочно
сти крыльев при движении аппарата с большими гиперзву
ков ыми скоростями в плотных слоях атмосферы является до
вольно сложной задачей.

Следует отметить возможность использования раскрываю
щихся крыльев или развитых боковых килей на аппаратах,
совершающих посадку типа самолетной на поверхность пла
неты. При сложенных несущих поверхностях эти аппараты
могут проходить наиболее напряженный гиперзвуковой уча
сток полета, форма их при этом приближается ко второму
типу («несущий корпус»), поэтому'режимы теплового и си
лового нагружения на крылья существенно облегчаются.

И, наконец, следует остановиться на задаче управления
аппаратом на траектории спуска. В зависимости от вида
спуска, от поставленных задач управление может преследо
вать разные цели:

— стабилизацию (пассивную или активную) аппарата на
траектории;

— организацию полета по оптимальным (по тому или
иному критерию) траекториям;

— управление с целью точной посадки в заданный район
и т. д. '

В нескольких словах невозможно рассказать об особенно
стях этой задачи. Можно только отметить, что это самостоя
тельная область исследования, объединяющая большой круг
сложных вопросов. -

Л

Участок обеспечения мягкой посадки

Под «(мягкой» посадкой подразумевается такая посадка
КА, при которой его скорость к моменту соприкосновения с
поверхностью планеты гасится до малой величины (в иде
альном случае до нуля).

Получить такую величину конечной скорости с использо
ванием только аэродинамического торможения практически
невозможно. Конечная скорость составляет достаточно боль
шую величину в зависимости от «тормозных» свойств атмос
феры планеты, на которую осуществляется посадка СА. Так,
при спуске в атмосфере Венеры конечную скорость без при
менения системы мягкой посадки (СМП) можно получить в
пределах нескольких десятков метров в секунду, а при по
садке на Марс — не менее нескольких сотен метров в секун-
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Этап мягкой посадки включает в себя также и предпоса
дочный маневр СА для выбора посадочной площадки. По
садка может осуществляться вертикально и -горизонтально,
«Грубо» И «МЯГКО».

Существует много способов построения СМП: с помощью
несущего ротора (типа • вертолетного винта), парашютно-ре
активная, реактивная посадка -с помощью ДУ и самолетная
посадка. Выбор способа посадки зависит от многих факторов
и является самостоятельной большой задачей, рассматривать
которую необходимо совместно с участком основного тормо
жения, при этом немалую роль в выборе способа посадки
играет плотность атмосферы.

На планетах -с достаточно плотной атмосферой мягкая
посадка может быть осуществлена с помощью парашюта
либо парашютно-реактивным способом.

На планетах с разреженной атмосферой для небольших
по весу СА может быть осуществлена парашютно-реактив
ная посадка, а для тяжелых С А мягкую посадку наиболее
целесообразно организовывать с использованием ДУ.

»

Виды спуска

Одной из основных сил, кроме силы тяжести, действую
щих на аппарат, снижающийся в атмосфере планеты, явля
ется аэродинамическая сила. Она пропорциональна квадра
ту скорости спуска, плотности атмосферы и зависит также
от геометрических характеристик аппарата.

При этом составляющая полной аэродинамической силы,
направленная против скорости полета СА, носит название си
лы аэродинамического сопротивления. Чем больше эта со
ставляющая, тем быстрее осуществляется гашение энергии
аппарата и короче траектория спуска. Тормозные свойства
аппарата характеризуются обычно баллистическим коэффи
циентом сгЛ. , зависящим от формы, веса и размеров СА. Со
ставляющая полной аэродинамической силы, перпендикуляр
ная вектору скорости и направленная в плоскости траектории
полета вверх, называется аэродинамической подъемной си
лой (V).

■Подъемная сила стремится распрямить траекторию сни
жения аппарата, сделать ее более пологой и в целом увели
чить время спуска. Отношение подъемной силы к силе лобо
вого сопротивления дает очень важную характеристику СА,
называемую аэродинамическим качеством (А).

В зависимости от величины аэродинамического качества
различают несколько режимов спуска и соответственно не
сколько типов СА. Спуск без участия подъемных сил, когда
качество аппарата /С=0, называется баллистическим, а аппа-
2613—3 17
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раты, на которых реализуется такой спуск — аппаратами
баллистического спуска.

Спуск при участии подъемных сил, когда К^О, называ
ется планирующим. Среди режимов планирующего спуска
выделяют еще режим скользящего спуска: 0 </(<0,5-:-0,7.
Понятие скользящего спуска возникло в связи с появлением
особого класса космических аппаратов, отличающихся боль
шими значениями коэффициентов подъемной силы и лобово
го сопротивления и сравнительно малым качеством. Этот
класс аппаратов, радикально отличающихся от привычных
самолетных форм, и было принято называть «скользящими».
Аппараты, позволяющие получать качество более 0,7-Н, на
зываются аппаратами планирующего спуска.

Каждый из указанных способов спуска имеет свои пре
имущества и недостатки в отношении возможностей быстрой
практической реализации, потребного веса и вида тепловой
защиты, реализуемого уровня перегрузок, возможностей уп
равления и потребных средств приземления и т. д.

Движение СА называется неуправляемым, если баллисти
ческий параметр пли аэродинамическое качество /( не из
меняются принудительно на траектории снижения. В этом
случае качество К и величина ог определяются только про
ектно-конструкторскими характеристиками СА, а их измене
ние в полете происходит только вследствие изменения аэро
динамических, геометрических и весовых характеристик СА
за счет обгара, уменьшения скорости, высоты полета и т. д.

Для неуправляемого спуска характерно, что все условия
полета центра масс спускаемого аппарата при известных зна
чениях параметров с< и К определяются начальными усло
виями. Эти данные позволяют в результате решения системы
уравнений получить зависимости по времени скорости полета
К(/), высоты //(/) и угла наклона вектора скорости 0(0»
действующих перегрузок п(1), а также основные характери
стики аэродинамического нагрева аппарата.

Тепловое нагружение. При выборе рациональных траек
торий спуска необходимо одновременно с определением всех
параметров, характеризующих траекторию спуска, рассчиты
вать тепловые нагрузки и вес теплозащиты. В комплексную
программу расчета, однако, практически невозможно вклю
чить строгий расчет необходимого веса теплозащиты. Дело
в том, что такой расчет проводится при использовании цело
го комплекса отдельных сложных расчетов: расчет полей те
чений, пограничного слоя, лучистых и конвективных потоков,
уноса массы, физико-химических процессов и т. д. Кроме то
го, для окончательного выбора необходимого веса теплоза
щиты, как правило, требуется проведение многочисленных
экспериментальных исследований в аэродинамических тру
бах. Поэтому при выборе траекторий спуска для расчета 
18
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теплообмена и теплозащиты необходимо вводить максималь
ные упрощения, что достигается путем использования при
ближенных соотношений.

При спуске космического аппарата в атмосфере планет
перенос тепла осуществляется конвекцией, теплопроводно
стью и излучением. Однако роль каждого вида, тепла в сум
марном тепловом потоке, поступающем к оболочке аппара
та, не одинакова и существенно зависит от скорости входа
аппарата в атмосферу. В зависимости от того, какой вид пе
реноса тепла является преобладающим, определяется схема
теплозащиты и рациональная в отношении теплозащиты
форма СА и траектория снижения.

Управление спуском. Управление снижением СА при аэ
родинамическом способе торможения может быть выполне
но путем программного изменения баллистического парамет
ра (Уд. и аэродинамического качества К. Управление путем
изменения качества СА, в свою очередь, может быть осуще
ствлено как посредством изменения угла крена, так и по
средством изменения угла атаки при постоянном или меняю
щемся угле крена.

Управление, осуществляемое по первому способу, стано
вится эффективным лишь в том случае, когда располагае
мый диапазон изменения баллистического параметра состав
ляет не менее 7-:-10. Следует отметить, что тот же эффект
управления может быть достигнут при использовании малых
значений аэродинамического качества (А —0,1-:-0,2). В на
стоящее время основным является управление снижением
СА путем изменения аэродинамического качества.

«Физический» коридор входа. Выше был определен «нави
гационный» коридор входа, определяемый точностью работы
систем прогноза и коррекции. Понятие «физического» кори
дора связано с проектно-конструкторскими характеристика
ми СА и наложенными ограничениями на траектории спуска.

Ширина «физического» коридора входа дает возможность
проводить общие сравнительные оценки аппаратов разного
класса, позволяет судить о принципиальной возможности со
вершения конкретным аппаратом тех или иных оптимальных
маневров при спуске, позволяет сформулировать требования
к точности прогнозирования и коррекций траекторий (т. е. к
ширине «навигационного» коридора входа). Под шириной
«физического» коридора входа понимается диапазон высот ус
ловного перицентра Нк , в котором возможен безопасный
спуск КА.

Высота условного перицентра представляет собой то ми
нимальное расстояние от поверхности планеты, которое име
ла бы траектория полета, если бы атмосфера не влияла на
движение аппарата. Между высотой условного перицентра
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Н к и углом входа на границе условной атмосферы 0ВХ для
каждой скорости входа существует однозначное соответст
вие.

Верхняя граница Нг. характеризуется максимальной вы
сотой условного перицентра траектории спуска, при входе по
которой обеспечивается выполнение поставленных условий
(«захват» аппарата атмосферой).

Нижняя граница коридора входа определяется теми тре
бованиями и ограничениями, при которых возможен спуск
СА (например, требование организации спуска только на
СА определенной формы, ограничение на высоту полета
нт. д.).

Ширина «физического» коридора входа существенным об
разом зависит от многих факторов: от скорости входа, от
формы спускаемого аппарата, от способа управления на тра
ектории спуска, от плотности атмосферы и т. д. Совершенно
очевидно, что для организации безопасного спуска космиче
ских аппаратов на поверхность планет, окруженных атмос
ферой, необходимо, чтобы ширина «навигационного» кори
дора входа не превышала ширину «физического» коридора
входа.

Если системы навигации (наземной или автономной) не
обеспечат выполнения этого условия, то безопасная посадка
космического аппарата на поверхность планеты будет невоз
можна.



I

Снижение космических
аппаратов в атмосфере
Венеры

Краткая характеристика планеты Венера.
Результаты полетов АМС «Венера-4, 5, 6, 7»

Венера является первым небесным объектом, который че
ловек научился 'распознавать среди огромного количества
звездообразных светил, усеивающих ночное небо. Причина
заключается в том, что по своему блеску, по .интенсивности
создаваемого на Земле освещения Венера занимает среди
светил третье место, уступая только Солнцу и Луне. Ее блеск
выражается 4 звездными величинами (з. в.), в то время как
наибольший блеск двух других наиболее ярких планет —
Марса и Юпитера — соответствует 2,5 з. в., а для самой яр
кой звезды неба — Сириуса — он равен 1,3 з. в.

Венера — самая близкая к Земле «внутренняя» планета,
«внутренняя», так как ее орбита вокруг Солнца расположена
внутри земной орбиты. Венера движется вокруг Солнца поч
ти по круговой орбите на среднем расстоянии от него в
108 млн. км\ свой полный оборот вокруг Солнца Венера со
вершает за 224,7 дня, при этом средняя скорость движения
по орбите составляет 35 км/сек. В своем движении по орбите
Венера периодически занимает относительно Солнца и Зем
ли два диаметрально противоположных положения, получив-

• ших названия нижнего соединения, когда Венера находится
■между Солнцем и Землей, и верхнего соединения, когда
Солнце находится между Землей и Венерой. При этом мини
мальное расстояние между Венерой и Землей составляет око
ло 42 млн. км (нижнее соединение) и максимальное —•
258 млн. км (верхнее соединение).

Зная расстояние Венеры от Солнца, скорость ее движе
ния по орбите, возмущения, которые она оказывает на дру
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гие планеты, были определены некоторые физические харак
теристики и размеры Венеры. Проведенные расчеты показа
ли, что диаметр Венеры составляет 0,96 диаметра Земли
(12 228 /ои), масса — 0,815 земной (4,87 • 1027), средняя плот
ность — 5 г!см\ что намного больше плотности Земли, уско
рение силы тяжести на экваторе — 0,89 земного ускорения
(869 см!сек2).

Поверхность Венеры закрыта плотным облачным покро
вом и совершенно недоступна для наблюдений. В связи с
этим долгое время оставались неизвестными скорость ее вра
щения вокруг своей оси, температура, давление и состав ее
атмосферы, агрегатное состояние е~е поверхности, рельеф пла
неты. Исследованию были доступны лишь самые верхние
•слои атмосферы.

Спектральными измерениями в атмосфере Венеры выше
слоя облаков был обнаружен углекислый газ, при этом счи
талось, что его концентрация не превышает 5—10%, а основ
ной составляющей по аналогии с земной атмосферой являет
ся азот.

Облака Венеры, как предполагалось, должны состоять
из водяного пара или кристаллов льда. Попытки обнаружить
спектрографически полосы водяного пара долго оставались
безуспешными и только в 60-х годах в спектре атмосферы
Венеры были открыты полосы поглощения водяных паров.
Но о количестве водяного пара сказать что-либо было труд
но. О температурном режиме Венеры имелись весьма проти
воречивые данные. Так, измерения инфракрасного, теплово
го излучения Венеры, произведенные с Земли радиометром,
давали значения температуры в среднем + 44° С. Измерения
радиоизлучений Венеры в сантиметровом диапазоне (длина
волны более 3 см) дали неожиданно высокое значение тем
пературы — от +250 до +400° С.

Миллиметровые волны показали температуру пониже
+ 130° С. Полученные данные о высокой температуре поверх
ности Венеры говорили о высоком давлении и « о большой
плотности атмосферы планеты.

Это подтверждалось и данными прямых наблюдений Ве
неры. Действительно, наблюдая -серп Венеры, можно заме
тить, что его кончики сливаются, образуя тончайшее кольцо.
Это может быть объяснено явлением рефракции — искривле
нием луча света в среде переменной плотности, а, как -извест
но, рефракция тем больше, чем больше градиент плотности.

Вот такими, во многом предположительными и противоре
чивыми данными о Венере располагали ученые к моменту за
пуска советской автоматической межпланетной станции «Ве-
нера-4» в 1967 г. Результаты прямых измерений с помощью
АМС «Венера-4», а затем «Венера-5, 6, 7» позволили навести
порядок в имеющихся данных о Венере. Отметим, что инте
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ресные результаты были получены при исследовании плане
ты посредством радиолокации Венеры. В частности, удалось
определить направление и период собственного вращения
планеты. Оказалось, что Венера вращается в направлении,
обратном направлению вращения Земли и других планет
Солнечной системы. Период вращения Венеры относительно
звезд составляет около 244 земных суток, а венерианский год
равен 224,7 земных суток. В силу этого Солнце в течение ве
нерианского года дважды восходит и заходит на горизонте
планеты.

Обработка результатов прямых измерений с помощью
АМС «Венера-4, 5, 6, 7» показала, что ожидаемые темпера
тура и давление атмосферы на уровне поверхности Венеры ’
находятся в интервале 400—600° С и 60—120 ат соответствен
но. Температура околополярных областей примерно на 150° С
ниже, чем в подсолнечной точке. По инфракрасным исследо
ваниям с Земли температура в облачном слое около 235—
240° С. 1

По измерениям АМС «Венера-5» и «Венера-6» концентра
ция углекислого газа в атмосфере Венеры достигает 93—
97%, азота вместе с благородными газами — 2—5%, кисло
рода — не больше 0,4%, содержание водяного пара на уров
не высот, соответствующих давлению 0,6 ат, — от 4 до
11 мг]л. Диэлектрическая постоянная поверхности Венеры
равна 3—4, что соответствует сухой песчаной или каменистой
почве. Но все это стало с большой достоверностью известно
лишь после полетов АМС «Венера».

Безопасность спуска КА на поверхность планеты во мно
гом зависит от уровня знаний о состоянии поверхности и ат
мосферы исследуемой планеты и в первую очередь о рас
пределении плотности, температуры и давления по высоте, а
также газового состава атмосферы.

В настоящее время, имея данные прямых измерений с по
мощью АМС, построены соответствующие модели атмосферы
Венеры. Распределение плотности атмосферы по вертикали
рассчитывается в соответствии с закономерностями распреде
ления по высоте температуры. Учитывая некоторую ‘неопреде
ленность в оценке температуры атмосферы у поверхности и
■в нижней стратосфере выше облачного слоя, рассматривают
три варианта распределения плотности по высоте (рис. 1).
Минимальная модель соответствует нижнему пределу темпе
ратуры и давления, максимальная — верхнему, средняя мо
дель — наиболее вероятная. Выше облачного слоя в средней
модели температура предполагается постоянной и равной
240° К до высоты 120 км над поверхностью.

В минимальной модели давление у поверхности принято
70 ат, температура 700° К, выше облаков температура умень
шается с градиентом 3° на 1 км до 180° К- В максимальной
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модели давление у поверхности 110 ат, температура 860е К.,
выше облаков температура принята равной 260° К.

Запуски советских АМС позволили в значительной мере
раскрыть загадки Венеры. При этом можно констатировать^

Рис. 1. Модели атмосферы Венеры. Зависимость тем
пературы (Г), плотности (р) и давления (Р) от высо

ты (й) над поверхностью планеты:
I — минимальная модель; 2 — средняя; 3 — максимальная.

что создатели спускаемых аппаратов, преодолев все трудно
сти и неопределенности, успешно решили задачу организа
ции плавного спуска и посадки на поверхность неизвестной
планеты автоматической станции.

Какие же проблемы пришлось им решить? В чем заклю
чаются особенности спуска КА в атмосфере Венеры?
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Особенности баллистического спуска на поверхность Венеры

При решении любой технической задачи на первый план
выдвигается проблема наиболее простого и надежного ее ре
шения. В космических экспериментах, чрезвычайно .много
гранных и сложных,— это основополагающее положение. Не
требуется особых доказательств того, что в подавляющем
большинстве случаев тем больше шансов на успех, чем мень
ше самостоятельных задач надо решать одновременно или по
следовательно для достижения главной цели. Именно так и
обстоит дело с решением проблемы спуска на поверхность
какой-либо планеты. Наибольшие шансы на успех будут в
том случае, если при полете к планете можно осуществлять
управление межпланетной станцией только с Земли, не при
бегая к автономным средствам; если для гашения энергии
при полете в атмосфере можно использовать неуправляемые-
аппараты баллистического типа и если можно использовать
наиболее простые средства обеспечения мягкой посадки на
поверхность планеты. Так обстоит дело теоретически, но
практически это не всегда можно выполнить, что и будет по
казано в следующем разделе.

В соответствии с изложенным рассмотрим, как Обстоят де
ла при посадке на поверхность Венеры. Выше отмечалось,
что наземные средства управления движением могут при
этом очень надежно обеспечить наведение на диск планеты.
При попадании в центр диска мы будем иметь дело с угла
ми входа, близкими к 90°. Рассмотрим рис. 2, где приведена
зависимость максимальных перегрузок и температур нагрева
и суммарных тепловых потоков на единицу поверхности СА
в зависимости от угла входа @вх. Что же видно? Максималь
ные перегрузки могут достигать 300-4-350, а максимальные
температуры за ударной волной, возникающей перед СА, пре
вышают 7000° С. Вместе с тем оказывается, что даже при*
«лобовом» входе «тормозные» свойства атмосферы столь ве
лики, что аппарат на значительном удалении от поверхно
сти планеты (несколько десятков километров) гасит скорость.
до 100-4-200 м/сек. Это оказалось очень кстати, ибо при таких
скоростях вполне .возможно применить дозвуковую парашют
ную систему мягкой посадки, которая с успехом применяет
ся для спуска на Землю аппаратов типа «Восток», «Союз»,.
«Аполлон» и др.

Поэтому можно сказать, что проблема мягкой посадки с
баллистической точки зрения не вызывает принципиальных
трудностей. К этому вопросу мы еще вернемся, а сейчас опять
обратимся к основному участку спуска. Итак, свыше 300 ед.
может достичь перегрузка и свыше 7000° С температура по
верхностного слоя. Тем самым определена сложность двух
наиглавнейших задач спуска в атмосфере Венеры: работа
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СА и его аппаратуры при исключительно тяжелОхМ перегру
зочном и тепловом режимах спуска.

Следует отметить, что, уменьшая (.по модулю) углы вхо
да в плотные слои атмосферы, можно существенно уменьшить
максимальные перегрузки (см. рис. 2). Добиться точного вхо
да с малыми углами можно, только применив автономную
систему навигации и управления станцией на припланетном
участке полета (в сфере действия планеты назначения). Но
одновременно существенно увеличивается вес тепловой защи
ты СА. Рис. 2 показывает, что хотя максимальные темпе-

Рис. 2. Зависимость максимальных перегрузок (лх а1 ),
температур и тепловых потоков на единицу поверхно

сти СА от угла входа.

ратуры на траектории спуска и уменьшаются с уменьшением
углов входа, но не на столько, чтобы их мог бы выдержать
какой-либо жаропрочный конструкционный материал. Наибо
лее целесообразным путем тепловой защиты является субли
мирующее покрытие. При использовании же такой тепловой
защиты ее вес увеличивается с увеличением времени спуска
при прочих равных условиях. То есть, несмотря на то что
максимальная температура уменьшилась с уменьшением угла
входа, но существенно увеличилось время спуска и соответ
ственно потребный вес тепловой защиты.

При создании спускаемых зондов с АМС «Венера» перед
учеными стояла дилемма: то ли уменьшить перегрузки, но
одновременно усложнить станцию введением системы авто
номной навигации и ухудшить тепловой режим СА, то ли 
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обеспечить работоспособность аппаратуры после воздействия
огромных перегрузок, отказавшись от введения дополнитель
ных систем и тем самым увеличив вероятность успешного ре
шения задачи. Советские ученые пошли по второму пути и
жизнь полностью подтвердила правильность принятых реше
ний.

Исходя из условий максимальной простоты и надежности,
в качестве СА советские ученые использовали аппараты бал
листического типа. Простота баллистического спуска состоит
прежде всего в том, что при его реализации не требуется си
стема управления спуском. Устойчивость снижения СА, от
сутствие больших продольных и поперечных колебаний мо
жет быть достигнута определенной компоновкой СА, обеспе
чивающей запас статической устойчивости (центр приложе
ния аэродинамических сил должен находиться несколько сза
ди центра тяжести). Это в большой степени облегчает реше
ние проблемы в целом. Необходимо отметить, что при созда
нии космических аппаратов для организации баллистическо
го спуска внимание исследователей привлекла сфера как наи
более простая форма. Направление аэродинамической силы
в этом случае совпадает с направлением набегающего пото
ка и пересекает центр сферы. При этом легко рассчитывают
ся все составляющие аэродинамической силы и моментов,
действующие на аппарат сферической формы, в любой си
стеме координат.

Спускаемые аппараты с АМС «Венера» по форме близки
к шару диаметром около одного метра, весом в несколько со
тен килограммов. Наружная-поверхность шара, особенно его
нижняя часть, снабжена мощной теплозащитой, задержива
ющей приток тепла с поверхности шара в герметический кон
тейнер во время движения спускаемого аппарата в плотных
слоях атмосферы.

На рис. 3 приведено изменение траекторных параметров и
осевой перегрузки пх по времени полета. Как видно, основ
ной особенностью спуска в атмосфере Венеры является очень

^быстрое нарастание траекторных параметров, при этом гаше
ние скорости от больших начальных значений (Увх ~

км/сек) до величины ~ 0,2-:-0,3 км/сек происходит всего
за несколько секунд. Перегрузки нарастают, а затем спада
ют очень резко: производная от перегрузки составляет в сред
нем 3->6 ед/сек. Это очень большая величина. И все это за
канчивается уже на высотах порядка 40-4-50 км, а дальше
начинается равновесное падение со сравнительно малыми
скоростями.

Так, для спускаемого аппарата типа «Венера» скорость
встречи с поверхностью планеты без парашютной системы со
ставляла 'бы несколько десятков метров в секунду. Это хотя 

27



и относительно малая величина, но вполне достаточная для;
(разрушения аппарата от динамического удара.

Для уменьшения этой скорости с целью обеспечения «мяг
кой» посадки необходимо увеличивать баллистический па
раметр ох или осуществлять реактивную посадку (с исполь
зованием двигательной установки) на последнем участке.
Наиболее целесообразным и выгодным прежде всего в весо
вом отношении является использование тормозного парашю
та. Увеличив баллистический параметр системы СА + тормоз-
ной парашют (сглг), мы уменьшим скорость падения Ур и; •

Рис. 3. Зависимость траекторных параметров (И, А), пере
грузки («д-)> теплового потока (й-^) и температуры нагрева

поверхности СА от времени.

одновременно увеличим время спуска на последнем участке.
Располагая соотношением для скорости падения Ур и зада
ваясь скоростью встречи с планетой, нетрудно определить
потребное значение олс.

Следует отметить, что работа ПС протекает в исключи
тельно тяжелых условиях: температура воздуха в момент рас
крытия парашюта составляет^ 100° С и по мере снижения
увеличивается по крайней мере до 400-:-450° С. И в такой
«термокамере» должна работать, не разрушаясь, ткань па
рашюта.
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Но в еще более тяжелых условиях находится и «живет»
спускаемый аппарат; после прохождения верхних слоев, где
действовали огромные температуры (и перегрузки), верхний
слой поверхности аппарата раскален и происходит дальней
ший прогрев теплозащитного покрытия. Причем этот процесс
прогрессирует по времени. Возрастает и атмосферное дав
ление от единиц до десятков единиц атмосфер, которое пы
тается раздавить аппарат.

Для нормального же функционирования бортовой аппара-
туры температура в приборном отсеке не должна превышать
нескольких десятков градусов, а давление должно быть близ
ким к единице, т. е. нормальным. Это можно обеспечить
только полной герметизацией аппарата и надежной работой
системы терморегулирования. Пример спуска АМС «Вейера»
показывает, что и эта трудная задача была успешно решена
советскими учеными. При этом следует подчеркнуть, что
«Венера-7» «жила» и передавала информацию и с поверхно
сти планеты. Участок снижения аппарата на парашюте очень
ответствен и в том плане, что на этом этапе происходит изу
чение и измерение параметров окружающей среды и одновре
менная передача их на Землю.

Участок основного гашения энергии, очень непродолжи
тельный по времени, характеризуется огромным перепадом
за малый промежуток времени термобаллистических пара
метров и поэтому передать на Землю какую-либо информа
цию с этого участка практически невозможно. Единственное,
что удается сделать на этом участке, — это произвести толь
ко некоторые эксперименты (например, забор проб воздуха)
и запомнить полученные результаты с тем, чтобы передать на
Землю Во время парашютирования или в крайнем случае с
поверхности планеты. При спуске на парашюте скорости па
дения сравнительно невелики (всего несколько десятков мет
ров па начальном участке парашютирования) и в это время
происходит измерение температуры, давления и других па
раметров атмосферы, работает высотомер, газоанализаторы
и вся полученная информация передается для обработки и

• анализа на Землю. Так и проходил спуск АМС «Венера».
При этом одним из очень важных параметров атмосферы

является ее плотность, точнее разрез плотности по высоте.
Эти данные просто необходимы на этапе конструкторских
проработок, ибо плотностные, тормозящие свойства атмосфе
ры определяют практически полностью облик спускаемого ап
парата (конструкция, прочность, баллистические характери
стики и т. д.). Поэтому одной из главнейших научных задач,
стоящих перед венерианскими спускаемыми аппаратами, бы
ла’ именно задача определения плотности атмосферы.

Решить эту задачу можно косвенным определением плот- 
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пости через температуру и давление, привязанных к высоте
над поверхностью планеты. Измерение этих параметров не
Представляет принципиальных затруднений на участке пара
шютирования и практически невозможно на основном участ
ке торможения. Как указывалось выше, участок парашюти
рования начинается с высот порядка 50 км. Имея такие дан
ные, мы может построить модель атмосферы для этих слоев.
А выше приходится экстраполировать полученные результа
ты, используя теоретические материалы. Учитывая, что гра
ница плотных слоев атмосферы Венеры составляет 100-:-
-4-125 км над поверхностью планеты, прогнозированию подле
жит очень протяженный участок. Здесь при решении этой
задачи приходится сталкиваться с большими трудностями
теоретического характера (нет достоверных данных о на
чальных условиях спуска, о характеристиках аппарата
и т. д.). Отсюда ясно, что весьма желательным является уве
личение высоты начала парашютирования. Но как этого до
стигнуть?

Одним из достаточно эффективных путей является более
точный и пологий вход в плотные слои атмосферы в сочета
нии с использованием управления подъемной силой на траек
тории спуска. Например, при снижении аппарата с распола
гаемым значением качества порядка 0,3 и при углах входа
порядка 5-:-10° можно увеличить высоту ввода парашютной
системы на 10-^-15-кл/. Это означает, что аппарат гасит ско
рость в более разреженных слоях атмосферы, достигая до
звуковых величин на высотах порядка 60 км. Однако за это
платят достаточно дорогой ценой. Так, на борту межпланет
ной станции необходимо иметь автономную систему управ
ления полетом, которая должна обеспечить точный вход ап
парата в атмосферу. Спускаемый аппарат должен обладать
подъемной силой и на участке спуска должна функциониро
вать система управления. Все это существенно усложняет ре
шение задачи спуска на поверхность Венеры; введение по
крайней мере двух новых систем существенно снижает на
дежность объекта, утяжеляет и усложняет его. В силу этого
на первом этапе целесообразно использовать для изучения
атмосферы Венеры аппараты баллистического типа, какими;
являются СА с АМС «Венера-4, 5, 6, 7».
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Особенности снижения
аппаратов в атмосфере
Марса
Краткая характеристика планеты Марс
и модель атмосферы

Планета Марс с незапамятных времен привлекает вни
мание человечества. Марс, как и Венера, относится к пла
нетам земной группы, он является первой внешней планетой
относительно Земли.

Полный оборот вокруг Солнца Марс совершает за 1 год
и 11 месяцев. Он движется в ту же сторону, что и Земля,
поэтому через каждые 2 года 50 дней Земля обгоняет Марс
на целый оборот. Расстояние Марса от Земли во время про
тивостояний составляет от 56 до 102 млн. км. Противостоя
ния наиболее удобны для наблюдений Марса, так как в это
время он не только близок к Земле, но и виден всю ночь в
отраженных лучах Солнца.

Ось вращения Марса наклонена к плоскости србиты поч.-
ти так же, как земная, поэтому на Марсе, как и на Земле,
происходит смена времен года, только их продолжительность
вдвое больше земных. Марсианские сутки лишь на 37,5 мин
превышают .наши. Масса Марса приблизительно в 10 раз
меньше земной и составляет 6,44- 1026, ускорение силы тяже
сти на поверхности 3,72 м)сек2.

В атмосфере Марса наблюдаются облачные образования,.
особенно выделяющиеся в синих лучах. Облачность изменя
ется в отдельные годы, в разное время года и имеет преиму
щественную локализацию, как правило, в белых областях.
Желтые облака, отождествляемые с песчаными бурями, иног
да распространяются на всю видимую часть поверхности
Марса. Поверхность планеты делится на светлые области —
«материки», красно-оранжевого цвета, и темные — «моря»,
серо-зеле.новатого оттенка. Вблизи полюсов в период с нача-

31



ла марсианской осени до лета в соответствующем полуша
рии образуются белые полярные шапки. В середине зимы
они распространяются на область до 50—60° по широте.
Спектроскопические измерения показывают, что полярные
шапки, вероятно, состоят из льда, подобного инею, с толщи
ной слоя менее 1 см.

По фотоснимкам КА «Маринер-7» окраинные районы по
люса отличаются неровностью вследствие высокой пересечен
ности местности. Сезонные изменения также наблюдаются в
темных областях — морях Марса. На поверхности Марса
наблюдаются так называемые каналы, густая сеть которых
выглядит на поверхности планеты сеткой’прямых линий. Все
они проходят строго по дугам больших кругов, начинаются и
оканчиваются в морях. Что представляют собой эти каналы,
пока точно еще неизвестно. Одни думают, что это трещины
в коре планеты, другие предполагают, что это более влажные
места, вдоль которых весной и летом появляется какая-то
растительность. Зимой каналы не видны.

По данным фотографирования поверхности Марса с близ
кого расстояния (12 000—17 000 км), произведенного амери
канской АМС «Маринер-4» (1965 г.) и-подтвержденного фо
тоснимками с АМС «Маринер-6» и «Маринер-7», формы
рельефа подобны лунным (кратеры и кольцевые горы). И что
наиболее интересно, признаков каналов не обнаружено. Атмо
сфера Марса сильно разрежена, суха и состоит из углекис
лого газа, содержание которого по последним данным состав
ляет от 90 до 98%. Остальная доля, по-видимому, приходит
ся на аргон. Азот, предполагавшийся ранее одной из основ
ных составных частей газового состава атмосферы, не обна
ружен. Средняя величина давления атмосферы у поверхно
сти планеты, уточненная в эксперименте по радиозатемне-
нию КА «Маринер-6» в 1969 г., составляет 6,5 мбар. Макси- •
мальная величина не превышает 9 мбар и относится, по-ви
димому, к глубоким впадинам рельефа, минимальная —
3,5 мбар зарегистрирована над возвышенностью.

Температура поверхности Марса, хорошо известная из
теоретических оценок и радиоастрономических наблюдений,
составляет в среднем 250° К» Температура атмосферы у по
верхности соответственно на 20-:-30° ниже. Минимальная тем
пература атмосферы у поверхности 150° К зарегистрирована
над полюсом, максимальная 290° К — над экватором.

По характеру распределения температуры с высотой ат
мосферу Марса можно разделить на два слоя: конвективную
тропосферу и изотермическую стратосферу. Из наблюдений и
теоретических расчетов следует, что температурный режим в
атмосфере Марса близок к режиму лучистого равновесия,
вертикальный и температурный градиент мал, так что гра
диент плотности р изменяется с высотой незначительно, за
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исключением прилегающего к поверхности нижнего слоя тол
щиной в несколько километров. Поэтому распределение плот
ности с высотой может быть выражено экспонентой Р=’Р0Х

где р 0— среднее значение плотности атмосферы у
поверхности, равное 1,37 • 10~5 г/см\ (3 = 0,09 км*-'  — среднее
значение градиента плотности в атмосфере со средним зна
чением температуры 200° К. Более низким температурам ат
мосферы над полюсом соответствуют (3=0,11 км~\ более вы
соким над экватором — (3 = 0,07 км~’. Соответственно плот
ность атмосферы у поверхности может колебаться от 1,9х
Х10-5 г/см3 при давлении 9 мбар у поверхности над полюсом
до 1,27*1 0~5 г/см? в полдень при давлении у поверхности
3,5 мбар.

Особенности спуска КА в атмосфере Марса.
Баллистический спуск -

Как уже говорилось выше, использование аэродинамиче
ского способа торможения космических аппаратов (как для
спуска, так и для выведения на орбиту ПСП) ведет к значи
тельному энергетическому выигрышу по сравнению с чисто
активным способом торможения и посадки. В этом смысле
спуск на поверхность Марса не является исключением, но
при его организации возникает ряд специфических особенно
стей, в значительной мере затрудняющих решение этой за
дачи. В первую очередь следует отметить чрезвычайную раз
реженность атмосферы Марса. Проведенные исследования
показали, что при крутом входе в атмосферу Марса аппара
тов баллистического типа даже с умеренным значением при
веденной нагрузки, на лобовую поверхность =200-*-
-н-300 кг/м2 за счет аэродинамического торможения снима
ется всего 1,0-*-2,0  км/сек при начальной скорости Увх =
= 5-н6 км/сек *.

В отличие от плотной атмосферы Венеры атмосферу Мар
са нельзя использовать самым простым образом для тормо
жения спускаемых аппаратов, а необходимо применить все
средства для достижения наибольшей эффективности дейст
вия сил аэродинамического сопротивления. Основными из
этих средств являются:

— организация точного входа СА в атмосферу вблизи
границы захвата;

— создание СА с возможно меньшим значением нагруз
ки на лобовую поверхность;

* Приведенная нагрузка на лобовую поверхность Рх является ве

личиной, обратной баллистическому параметру ах: Рх ——.
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— использование аппаратов, обладающих подъемными
силами и т. д.

Рис. 4 показывает зависимость конечной скорости от уг
ла входа для аппаратов баллистического типа, имеющих (раз
личные значения нагрузок на лобовую поверхность. Нетруд
но видеть, что даже при достаточно точном входе (0ВХ =
= ±3-н4°) можно затормозить до скорости 0,5 4-
-Н),7 км!сек только те аппараты баллистического типа, кото
рые имеют нагрузку на лобовую поверхность не более
50-^60 кг!м2. Это, естественно, чрезвычайно малая величина.
При этом следует иметь в виду, что создание аппаратов с та
ким малым значением нагрузки на лобовую поверхность

граница заката аппарата
атмосферой

Рис. 4. Зависимость конечной скорости {Vп =5) от уг
ла входа при баллистическом спуске СА (К=0) и спу

ске с постоянным качеством (К=соп51).

представляет собой достаточно сложную задачу. Как извест
но, вес полезной нагрузки, доставляемой на поверхность пла
неты, у аппаратов с малой величиной Р г существенно мень
ше, чем у аппаратов с большим значением (при одном и том
же начальном весе СА).

Увеличение допустимой приведенной нагрузки на лобовую
поверхность (Рг ) является одной из центральных проект
но-баллистических проблем аэродинамического спуска косми
ческих аппаратов на Марс. В целом задача о максимально
допустимой нагрузке на лобовую поверхность 'марсианского
аппарата является комплексной, так как для ее решения не
обходимо дать ответ на основные проектно-баллистические
вопросы, связанные с мягкой посадкой спускаемого аппара
та. В частности, должна быть выбрана схема спуска, опре
делена степень участия в спуске подъемных сил, должен быть
решен вопрос об управлении С А и способе «приземления», о
точности входа в атмосферу и о системе управления спуском
и т. д.
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Спуск с использованием подъемных сил

Введение подъемных сил является одним из /решающих
средств увеличения нагрузки на лобовую поверхность по
сравнению с баллистическим спуском при прочих равных ус
ловиях.

На |рис. 4 показана зависимость конечной скорости спус
ка СА на заданной конечной высоте (Н к =5 км) от угла вхо
да в плотные слои атмосферы при неуправляемом спуске СА
с постоянным качеством (К=соп81) для различных значений
нагрузки на лобовую поверхность. При достаточно крутом
входе (®вх’ =—40-;—90°) КА в атмосферу Марса эффект

Рис. 5. Изменение траекторных параметров пере
грузки (п.г), высоты (К), угла наклона траекто
рии (0) к местному горизонту и скорости (V)

по времени спуска аппарата в атмосфере.

введения подъемных сил незначителен по сравнению с бал
листическим спуском (выигрыш в величине конечной скоро
сти составляет ДУ*  — 200 м/сек при V к— 3—4 км/сек).

При пологом входе в ограниченный коридор входа конеч
ная скорость аппаратов, обладающих даже малой величи
ной подъемной силы, существенно уменьшается по сравнению
с баллистическим спуском. Так, для приведенного на рис. 4
примера выигрыш в величине конечной скорости составляет
более 1,5 км!сек для СА с Рл =250 кг/м2. Но этот выигрыш
имеет место лишь в небольшом диапазоне углов входа, вбли
зи границы захвата.

Таким образом, при использовании аэродинамического
способа торможения в атмосфере Марса как при баллистиче
ском спуске, так и при спуске с использованием подъемных
сил недостаточно навести КА на диск планеты (что могут
обеспечить наземные средства навигации), а нужно обеспе
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чить и достаточно точный вход в плотные слои атмосферы, по
крайней мере с разбросом по высоте условного перицентра
д//навиг + юо-4-± 150 км. Но тогда появляется необходи
мость в установке на борту КА автономной системы навига
ции.

На рис. 5 в качестве примера показан характер изменения
траекторных параметров — скорости полета V, высоты И, уг
ла наклона вектора скорости к местному горизонту 0, а так
же перегрузки п по времени спуска аппарата в атмосфере
Марса с постоянным значением качества. Видно, что сниже
ние аппарата заканчивается за 150-4-200 сек, т. е. на порядок
продолжительнее, чем спуск в атмосфере Венеры. И при
этом также на порядок уменьшаются максимальные пере
грузки и тепловые потоки. В целом проблема тепловой за
щиты СА при спуске в атмосфере Марса не играет такой
принципиальной роли по сравнению со спуском в атмосфере
Венеры.

До сих пор мы рассматривали спуск КА при постоянной .
величине подъемной силы на всей траектории. Естественно
напрашивается вопрос, как повлияет на величину конечной
скорости возможность управления подъемными силами?

Для нахождения оптимальной программы управления
подъемной силой можно использовать различные методы
теории оптимального управления. В частности, авторами про
водились исследования по определению оптимального управ
ления вектором подъемных сил из условия минимума конеч
ной скорости с использованием принципа максимума
Л. С. Понтрягина.

Проведенные исследования показали, что оптимальное уп
равление подъемной силой на траектории спуска позволяет
добиться еще большего эффекта в максимальном гашении
скорости снижения аппарата. Наблюдается существенный
выигрыш по сравнению со спуском КА с постоянным значе
нием аэродинамического качества. Это, в частности, хорошо
видно на рис. 6, где представлена зависимость скорости поле
та аппарата на высоте 6 км от нагрузки на лобовую поверх
ность аппарата (Рх ) при спуске с постоянным значением ка
чества и при оптимальном управлении.

Нетрудно увидеть, что эффект оптимального управления
увеличивается с ростом нагрузки на лобовую поверхность Рх
и достигает нескольких сотен метров в секунду при Р

250 кг!м2. Чтобы лучше оценить этот выигрыш, приведем
следующий пример. Чтобы у аппарата весом в 10 т погасить
активным путем, т. е. с использованием тормозной двигатель
ной установки, скорость на порядок в несколько сотен метров
в секунду, необходимо сжечь несколько тонн топлива. Вес же
системы управления для организации оптимального или близ
кого к нему управления составляет всего несколько десятков 
36



килограммов. Но тем не менее видно (см. рис. 6), что даже
при управляемом спуске аппаратов конечная скорость состав
ляет достаточно большую величину (У ,,>500 м/сек при
Р 400 кг/м2).

Для осуществления мягкой посадки СА на поверхность
планеты необходимо окончательное гашение скорости спуска
до УЛ -0 с помощью системы мягкой посадки (СМП). Соз
дание СМП для посадки на Марс представляет собой слож-

Рис. 6. Зависимость конечной скорости полета ап
парата на высоте 6 км от нагрузки на лобовую
поверхность (Рх) при оптимальном управлении
и при спуске с постоянным значением качества.

ную задачу из-за больших скоростей в конце аэродинамиче
ского участка торможения. Принципиально мягкая посадка
может быть осуществлена либо с использованием парашют
но-реактивной системы, либо с помощью ракетно-двигатель
ных установок.

Об управлении спуском в атмосфере Марса

На аппарат, снижающийся в атмосфере, действует множе
ство возмущающих факторов, которые вызывают отклонение
аппарата от первоначально выбранной номинальной траекто
рии. Если объект не управляется, то эти отклонения дости
гают очень больших величин. Необходима система управле
ния спуском для стабилизации выбранной номинальной тра
ектории или для обеспечения движения СА по новой траек
тории, удовлетворяющей всем поставленным условиям. Си
стема управления — это комплекс устройств, обеспечиваю
щих процесс управления КА по определенной Номинальной
траектории либо для выведения его в заданную точку фазо
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вого пространства. Будем рассматривать в качестве основно
го управляющего параметра аэродинамическое качество ап
парата (угол крена при управлении эффективным качест
вом).

Реализовать управление принципиально .возможно самы
ми различными путями. Каждой системе управления прису
щи свои преимущества и недостатки в отношении обеспечи
ваемой точности, надежности, весовых затрат, потребных
бортовых средств, простоты реализации и т. д. В силу этого
приходится отдавать предпочтение той или иной системе в
каждом конкретном случае в зависимости от поставленных
задач и имеющихся исходных предпосылок.

Задача управления спускаемым аппаратом в атмосфере
Марса по крайней мере на первом этапе может формулиро
ваться как задача управления конечной скоростью спуска
(Ук ) на заданной конечной высоте (Л/г ). Эта скорость дол
жна быть минимальной для создания наиболее благоприят
ных условий при работе системы мягкой посадки (СМП).
Дальность полета не играет существенной роли и ее можно
не принимать в рассмотрение. Имея в виду автоматические
спускаемые аппараты, можно не учитывать ограничения по
перегрузкам.

На первом этапе освоения Марса целесообразно рассмат
ривать простые системы управления спуском (СУС), обеспе
чивающие максимальную надежность их работы.

Под простыми СУС будем понимать системы, которые
строятся с использованием простой, легко доступной для из
мерений информации и предусматривают обработку этой ин
формации (для выдачи управляющего сигнала) на простей
ших вычислителях (или простых аналоговых устойствах). В
настоящее время можно считать, что такой простой информа
цией является измерение перегрузок, интегралов от перегру
зок и времени полета. При этом СУС получается наиболее '
простой, если перегрузки измеряются в осях, жестко связан
ных с корпусом СА.

В полном объеме текущие значения фазовых координат
могут быть получены с использованием бортовой быстродей
ствующей цифровой машины, которая позволяет-в темпе спу
ска решать на борту систему дифференциальных уравнений.
Но в этом случае СУС не будет уже относиться к классу про
стых. В простейших СУС информацию о текущих фазовых
координатах получают косвенным путем, весьма приближен
но, что ведет к существенным методическим ошибкам. К та
ким системам относятся прежде всего СУС, использующие
информацию с одного интегрирующего акселерометра. Ось
этого акселерометра или жестко связана с корпусом СА
(псв ) или установлена определенным образом в инерциаль
ном пространстве (пин ). На борту СА запоминается про-
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граммная зависимость изменения перегрузок псв или пин,
в функции используемого в СУС аргумента. Чаще всего в ка
честве аргумента берут кажущуюся скорость У^св или 1\ин.

Отметим также, что на борту СА может запоминаться не
сколько программных зависимостей псв или пин. В реальном
полете в зависимости от имеющихся начальных условий вхо
да СА в плотные слои атмосферы выбирается та программа,
которая лучше обеспечит выполнение поставленных условий.



Спуск в атмосфере Юпитера

Краткая характеристика планеты

Ряд факторов позволяет считать Юпитер одним из наи
более интересных и многообещающих объектов для косми
ческих исследований. Исследование Юпитера даст ценный
материал для построения наиболее достоверных теорий про
исхождения Солнечной системы и решения ряда фундамен
тальных физических проблем. Отметим также, что Юпитер
является наиболее близким и доступным для изучения пред
ставителей группы планет-гигантов, весьма отличных по ос
новным физическим характеристикам от планет земной груп
пы.

Накопленный до настоящего времени большой объем наб
людательного материала не дает возможности однозначно ре
шить вопрос -о структуре и составе атмосферы и внутреннего
ядра планеты.

■ Исследования с борта космических кораблей на околозем
ных орбитах позволят расширить доступный для наблюдений
спектральный диапазон. Однако наиболее радикальным сред
ством изучения Юпитера являются измерения на борту ап
паратов, находящихся на. орбитах искусственного спутника
Юпитера (ИСЮ), совершающих пролет вблизи планеты или
входящих в ее атмосферу.

Целесообразно создание искусственного спутника Юпите
ра. С его помощью можно было бы многократно осуществлять
такие эксперименты, как измерение концентрации заряжен
ных и нейтральных частиц в атмосфере планеты при радио
заходе ИСЮ, уточнение альбедо и радиационного баланса
планеты по измерениям интегрального потока излучения,
оценка содержания газов .в атмосфере Юпитера по поглоще
нию в эмиссионных линиях солнечной хромосферы при зат
мении Солнца планетой, наблюдение за возникновением и
развитием процессов в облачном покрове планеты и т. д. Од
нако наибольшую ценность представляет непосредственное 
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зондирование атмосферы Юпитера и проведение физических
экспериментов.

Что же представляет собой эта планета и какими данны
ми о ней располагают ученые в настоящее время? \

Юпитер — крупнейшая планета Солнечной системы, са
мая близкая к Солнцу из планет-гигантов.

Период обращения Юпитера вокруг Солнца равен 11,862
года. Средняя скорость движения Юпитера по орбите состав
ляет 13,1 км!сек. Юпитер в 5,2 раза дальше удален от Солн
ца (среднее расстояние от Солнца 778 млн. кж), чем Земля,
его диаметр в 11 раз, а объем в 1314 раз больше диаметра и
объема Земли.

Масса Юпитера составляет 1,9 • 1030 г (317,80 земной),
средняя плотность 1,3 г!см3, ускорение силы тяжести на эк
ваторе Юпитера за вычетом центробежного составляет
23,0 м/сек2 (2,35 земного).

Поверхность Юпитера не видна. Физические условия на
поверхности Юпитера довольно загадочные. Несмотря на низ
кую температуру облачного слоя (около — 143° С), планета
является источником мощных -радиоизлучений, а порой на
стоящих радиобурь, причина которых пока неизвестна.

Юпитер очень быстро вращается вокруг своей оси, ио не
как твердое тело: экваториальные области совершают пол
ный оборот за 9 ч 50 мин, высокоширотные зоны — за 9 ч
55 мин.

Видимый диск Юпитера пересечен серией темных полос,.
параллельных экватору (облачные образования), в умерен
ных южных широтах плавает (дрейф по долготе) «большое-
красное пятно» (диаметром 10—40 тыс. км), возможно со
стоящее из кристалликов.

Юпитер имеет 12 спутников, 4 из них — гиганты, круп
нейший — Ганимед — диаметром 5,6 тыс. км (превосходит
планету Меркурий). Эти спутники могут служить естествен
ными космическими станциями для изучения Юпитера. В те
месяцы, когда Юпитер виден на небе, его легко найти — он
светит ярче всех других звезд и планет, кроме Венеры.

Атмосфера планеты Юпитер состоит главным образом из
водорода и гелия. Практически все данные наземных оптиче
ских и радиометрических наблюдений относятся к слою ат
мосферы Юпитера, лежащему выше видимого облачного по
крова. Атмосфера Юпитера ниже облаков недоступна для на
блюдений и строение ее является областью гипотез.

Из спектроскопических данных известно, что атмосфера-
Юпитера содержит водород, метан и аммиак. Предполагает
ся, что в значительном количестве присутствует гелий. Кос
венным доказательством этого являются оценки среднего мо
лекулярного веса атмосферы по ослаблению блеска звезды
во время затмения. При температуре внешней атмосферы;
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Т = 86°К молекулярный вес составляет 3,3± 1,1, что соответ
ствует водородно-гелиевому составу. По последним данным
количество водорода в атмосфере Юпитера по крайней мере
в 2 раза больше гелия и на два порядка больше метана. Од
нако точный количественный состав атмосферы Юпитера по
ка неизвестен.

Так как верхняя граница атмосферы Юпитера имеет низ
кую температуру, предполагается, что облачный покров со
стоит в основном из кристаллов и капель аммиака и только
в его глубинных слоях возможны водяные облака.

Распределение плотности и давления с высотой во внеш
ней атмосфере Юпитера показано на рис. 7 для двух вариан-

Рис. 7. Модели атмосферы Юпитера. Зависимость тем
пературы (Г), плотности (р) и давления (Р) от высо

ты (/г):
1 — максимальная модель; 2 — минимальная.
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гов химического состава атмосферы. Соответственно рассчи
тано распределение плотности и давления в надоблачной
тропосфере толщиной около 20 км и вышележащей страто
сфере. Два варианта моделей отражают неопределенность
знания химического состава атмосферы планеты. На рис. 7
за начало отсчета высоты вз.ят уровень видимого облачного
.слоя.

Особенности спуска в атмосфере Юпитера

Анализ траекторий перелета Земля — Юпитер с исполь
зованием двигателей на химическом топливе показывает, что
прямой вход КА в атмосферу Юпитера характеризуется ог
ромными скоростями V вх — 60 км/сек. И даже при спуске с
орбиты ИСЮ скорость входа составляет величину порядка -
•Увх'=3(Н-40 км/сек. Это, естественно, приводит к исключи
тельно тяжелому термоперегрузочному режиму.

Основные характеристики траекторий спуска при прямом
входе в атмосферу Юпитера приведены на рис. 8. Из их рас
смотрения видно, что при баллистическом спуске СА пере
грузки даже на границе захвата аппарата атмосферой состав
ляют величину лмакс —6О(0ВХ — ИЗО7). При вертикальном
входе в атмосферу Юпитера лмакс =75 000. Очевидно, при та
ких величинах пмакс безопасный баллистический спуск КА не
возможен, если наведение его осуществляется только с точ
ностью, достаточной лишь для попадания в диск планеты.
Необходимо осуществлять очень точный вход в атмосферу, в
противном случае произойдет разрушение КА.

Так, например, если максимально допустимая перегрузка
равна (пМакс ) доп = 200 ед., то ширина коридора входа состав
ляет А6ВХ =±20', а при (пмакс ) доп =400 ед., А0ВХ =±55'.
Введение подъемных сил позволяет расширить коридор вхо
да, однако его величина все же остается малой. Так, напри-

-мер, если величина располагаемого качества составляет
Жрася =0,2, коридор входа расширяется при иМакс= 200 еди
ниц до ДОВХ = ±Г15', а при лмакс =400 единиц А0ВХ = ±2°15'.

Спуск КА в атмосфере Юпитера характеризуется боль
шой теплонапряженностью траекторий спуска. Максимальная
температура на поверхности СА при движении по верхней
границе (границе захвата) коридора входа равна Тмакс —
~’13 500—15 000° К, а при вертикальном входе Тмакс =
= 23 000° К. Трудности создания теплозащиты для аппаратов,
спускаемых на поверхность Юпитера, можно проиллюстриро
вать такими примерами. Ограничим максимальные перегруз-

;ки величиной (иМакс) доп =500 ед., т. е. более или менее ре
альными максимальными значениями для автоматических ап-
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шаратов. В этом случае при баллистическом спуске непосред
ственно с траекторий межпланетных полетов (Увх@
=60 км]сек) величина 'интегральных по времени конвектив
ных тепловых потоков в критической точке сферы с г = 1м
равна <2 = 750 • 104 ккал/м2. Приняв эффективную энтальпию

..для теплозащиты /эф = 15 000 ккал/кг, получим для критиче
ской точки вес уносимой теплозащиты примерно # = 500 кг)м2.

Для аппаратов зонтичного типа унос массы составляет
150—60% от первоначальной массы спускаемого аппарата
(общая масса теплозащитного покрытия примерно в 1,5 ра
за превышает .величину уносимой массы).

Более выгодными в смысле минимума веса теплозащиты
оказываются аппараты конической формы. В этом случае
унос массы составляет 20—30% от начальной величины.

Поскольку при проходе через атмосферу Юпитера весьма
значительная часть массы аппарата подвергается абляции,
то нельзя исключить возможность того, что из-за местных на
рушений режима обтекания аппарата, неоднородностей струк
туры теплозащиты и других подобных причин возникнет
несимметрия уноса массы, что приведет к изменению эф
фективного значения качества аппарата. Поскольку диапа
зон допустимых значений качества очень узок, это явление
может привести к срыву операции. Поэтому вероятно, что для
первых прототипов спускаемых аппаратов окажется целесо
образным выбрать схему баллистического спуска с нулевым
аэродинамическим качеством, хотя это и вынуждает созда
вать функциональные системы аппарата и научное обору
дование, способные выдерживать перегрузки порядка 100—
150 земных единиц.

В заключение следует отметить следующее. Исследование
'Юпитера на первом этапе целесообразно осуществлять с ор
биты ЙСЮ либо путем «внешнего» изучения планеты и ее
атмосферы, либо с помощью малых автоматических зондов,
запускаемых с борта искусственного спутника в атмосферу.
Что касается тяжелого термоперегрузочного режима, то при
мер создания советских АМС типа «Венера» и «Марс» пока
зывает, что трудности организации безопасного спуска ав
томатических зондов в атмосфере Юпитера могут быть ус
пешно преодолены.

* * *
Все вышеизложенное показывает, насколько сложна и

многогранна проблема спуска КА на поверхность небесных
тел.

На пути к практическому осуществлению спуска КА не
обходимо решить ряд сложнейших задач из различных об
ластей науки и техники. Сюда входят и баллистическо-дина
мические и аэрогазодинамические задачи, задачи навигации, 
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управления, обеспечения необходимых энергетических ресурс
сов, обеспечения жизнедеятельности КА в течение очень дли
тельного времени, выбора конструкционных материалов, си
стем теплозащиты и терморегулирования аппарата и многие,
'Многие другие.

При этом спуск -на каждую планету Солнечной системы
характеризуется своими специфическими особенностями, тре
бующими каждый раз разработки специального спускаемого
аппарата. Так, при спуске на Венеру С А должен переносить
огромные перегрузки, температуры и давления. Это своего
рода глубоководный батискаф, но погружающийся не ;в во
ду, а в раскаленную лаву. При посадке же на Марс перегру
зочный и тепловой режимы более легкие в силу более слабых
тормозных свойств атмосферы этой планеты, но возникают
другие трудности. Во-первых, межпланетная станция долж
на обладать системой автономной навигации для обеспече
ния точного входа в плотные слои атмосферы. Во-вторых.
спускаемый аппарат должен иметь очень малую нагрузку на
лобовую поверхность или располагать подъемными силами.
Все это необходимо для того, чтобы погасить энергию аппа
рата аэродинамическим способом.

Плюс к этому приходится создавать достаточно сложные
и тяжелые по весу системы обеспечения мягкой посадки СА.
При этом неопределенность знания характеристик атмосфе
ры планеты еще более усложняет решение задачи. И тем не
менее и при спуске ла поверхность Вейеры и на поверхность-
Марса мы располагаем достаточными знаниями условий спу
ска и характеристик планет, чтобы разработать какой-то оп
ределенный тип СА. При посадке же на Юпитер, на ближай
шую к нам гигантскую планету, ученые в настоящее время не-
располагают даже сведениями об уровне твердой поверхно
сти планеты.

Снижение аппарата в атмосфере Юпитера будет сопро
вождаться огромнейшими перегрузками, температурами, дав
лением, тепловыми потоками, предела которым мы фактиче
ски не знаем, в силу этого необходимо применять новую стра
тегию исследования атмосферы планеты.

Все это сложно и граничит с фантастикой. Но ведь сов
сем -недавно фантастическим представлялось и создание ис
кусственных спутников Земли. А к настоящему времени осу
ществлена посадка в атмосферах Венеры и Марса.

Недалеко то время, когда космические станции отправят
ся к другим планетам Солнечной системы. И на борту этих
станций будут автоматические зонды для входа и снижения
в неизвестных атмосферах планет. Дальнейшие запуски кос
мических аппаратов позволят разгадать тайны жизни, ее про 
исхождение, развитие и ее будущее.
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