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Введение. С середины 1950-х годов композиционные материалы 
(КМ) все шире используются в ракетно-космической, авиационной 
и других видах новой техники благодаря высокой удельной прочности, 
жесткости, длительной стойкости к действию высоких и низких темпе-
ратур, высоких давлений, химически активных и эрозионных потоков, 
корпускулярной радиации и других факторов окружающей среды.

В нашей стране и за рубежом разработаны технологии производства 
изделий сложной формы из КМ с полимерной, металлической, углерод-
ной или керамической матрицами, наполненных частицами, волокнами 
или тканями из органических и неорганических материалов и металлов. 
Освоено применение КМ в тепловой защите пилотируемых и беспи-
лотных космических аппаратов (КА), в корпусах ракетных двигателей 
твердого топлива, баллонах высокого давления, соплах ракетных дви-
гателей, рефлекторах зеркальных космических антенн, солнечных ба-
тареях и энергетических установках, головных обтекателях ракет-но-
сителей, передних кромках крыльев и в балансировочных щитках.

Одна из особенностей КМ заключается в том, что их нельзя рас-
сматривать отдельно от конструкции и технологии производства. К со-
жалению, многие виды КМ пока дороже традиционных металлов 
и сплавов, композитные технологии все еще имеют низкие показатели 
энергетической эффективности, а оборудование отличается высокой 
сложностью и материалоемкостью. По-прежнему велика доля интуи-
тивно-эмпирических приемов при отработке новых технологий и пере-



С.В. Резник

2

носе результатов лабораторных исследований на опытное и серийное 
производство.

Вместе с тем за последние годы наметились новые тенденции, по-
явились мощные инструменты исследования, позволяющие устранить 
указанные недостатки. Это стало возможным благодаря разработке вы-
сокопроизводительных программных комплексов, позволяющих моде-
лировать сложные технологические процессы без упрощающих пред-
положений, т. е. в трехмерной постановке с учетом динамики протека-
ющих процессов в материалах и реакционных пространствах. Активно 
разрабатывались методы модификации КМ с помощью введения в ма-
трицу или наполнитель наноразмерных добавок, что позволило улуч-
шить физические свойства КМ. Совершенствовались некоторые из-
вестные ранее технологии, например инфузионные, СВЧ-нагрева, по-
зволяющие снизить материалоемкость и повысить энергоэффективность 
производства крупногабаритных конструкций из полимерных КМ.

Применение КМ открыло возможность улучшения функцио-
нальных и массово-геометрических характеристик конструкций ра-
кетно-космической техники, повышения их стойкости к действию фак-
торов внешней среды, упрощения обслуживания и других важных по-
казателей. Ниже кратко изложены актуальные проблемы создания 
перспективных ракетно-космических конструкций из КМ.

Космические антенны. Для решения новых задач в области кос-
мической связи, навигации, исследования природных ресурсов Земли, 
изучения планет, их спутников и других небесных тел создаются все 
более совершенные космические антенны. Речь идет в первую очередь 
о зеркальных антеннах, имеющих как жесткую неизменную или гибкую 
управляемую конфигурацию рефлектора, так и развертываемых в кос-
мосе с рефлекторами лепесткового, зонтичного или мембранно-ванто-
вого типа. Эффективность работы антенн (число лучей, точность на-
ведения) повышается с увеличением площади поверхности рефлектора 
[1, 2], но одновременно предъявляются более высокие требования к точ-
ности профиля отражающей поверхности. Известно [3], что допустимое 
отклонение профиля от теоретического не должно превышать величины 
Λ/16, где Λ — длина радиоволны, на которой работает антенна. При 
конструировании рефлекторов антенн стремятся добиться минимальной 
погонной массы (масса рефлектора, отнесенная к площади апертуры). 
По данным ESA, этот параметр для рефлекторов различных конструк-
тивных схем заметно отличается [4] (рис. 1).

В некоторых спутниках связи, таких как «Ямал‑300К», «Ямал‑401», 
«Енисей‑А1» (прежнее наименование «Луч‑4») и зарубежных Amos‑4 
(Израиль), «Либiдь» (Украина), разрабатываемых в ОАО «ИСС им. М.Ф. Ре-
шетнева», а также в спутниках серий Inmarsat, Intelsat фирмы Boeing, 
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Astra фирмы EADS Astrium и др., используются жесткие рефлекторы ан-
тенн, работающие в диапазонах частот C (4…8 ГГц, Λ = 75…37,5 мм); 
Ku (12…18 ГГц, Λ = 25…16,7 мм); Ka (27…40 ГГц, Λ = 11,1…7,5 мм) [5]. 
Например, спутник Inmarsat‑5 оснащается двумя передающими и че-
тырьмя принимающими антеннами с 89 лучами в Ka-диапазоне. Нетрудно 
заметить, что допустимые отклонения профиля рефлектора уже сейчас 
составляют доли миллиметра.

Рис. 1. Зависимость массы отражающей поверхности различных типов 
рефлекторов от диаметра апертуры:

 — сетчатые;  — с твердой поверхностью;  — надувные;  — с деформируе
мой поверхностью

Поскольку спутники нового поколения должны иметь ресурс не ме-
нее 15 лет, возникают серьезные проблемы с обеспечением стабиль-
ности формы и размеров рефлекторов при действии факторов косми-
ческого пространства и периодических теплосмен, вызванных заходами 
в тень Земли. Поэтому для изготовления рефлекторов предпочтительны 
углепластики, имеющие малые значения коэффициентов линейного 
термического расширения, а также высокие значения удельной проч-
ности и жесткости.

В стремлении уменьшить погонную массу рефлектора обычно ана-
лизируются различные варианты силовых схем подкрепления тонко-
стенных оболочек: с радиальными или кольцевыми ребрами, изогрид-
ного типа и др. На рис. 2, 3 представлены результаты моделирования 
температурного и напряженно-деформированного состояния антенного 
рефлектора со сплошной жесткой поверхностью с использованием 
программ Patran, Sinda и SindaRad фирмы MSC.Software и Siemens 
Femap NX Nastran.

Ранее считалось, что рефлектор находится в космосе и освещается 
потоком солнечного излучения с плотностью 1400 Вт/м2 под углом 45º 
к оси оболочки.
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Рис. 2. Температурное состояние рефлектора зеркальной космической 
антенны со сплошной поверхностью (температура в K)

Рис. 3. Напряженно-деформированное состояние рефлектора зеркальной 
космической антенны со сплошной поверхностью (перемещения в мм)
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Оболочка рефлектора имела диаметр апертуры 1 м, строительную 
высоту — 50 мм, толщину стенки  — 1 мм и была образована четырьмя 
монослоями углепластика с углами укладки 0/+45/− 45/90º. Каждое 
из 12 подкрепляющих ребер имело толщину 2 мм. Как видно из рис. 2, 
перепад температуры между освещенными и затененными участками 
поверхности рефлектора может составлять более 100 K и вызывать тер-
мические напряжения и деформации. Анализ жесткостных характери-
стик рефлектора (рис. 3) показал, что данная конструкция уступает по 
геометрической стабильности изогридной и радиально-кольцевой кон-
струкции и имеет менее высокие, чем у них, частоты собственных ко-
лебаний. Результаты таких расчетов используются специалистами ка-
федры СМ-13 и сотрудниками НОЦ «Новые материалы, композиты 
и нанотехнологии» при выборе конструктивно-технологических схем.

В России, США и странах Европы ведутся работы по созданию 
крупногабаритных развертываемых в космосе зеркальных антенн с сет-
чатыми рефлекторами [6]. В частности, ОАО «ИСС им. М.Ф. Решетнева» 
устанавливает сетчатые рефлекторы зонтичного типа на геостационар-
ных спутниках-ретрансляторах серии «Луч-5» [7], а компания Harris 
(США) — на спутниках TDRS, AСeS, SDARS [8]. Наиболее крупные 
рефлекторы мембранно-вантового типа разработаны фирмой AstroMesh 
(США) для спутников Thuraya-3, MBCO, Inmarsat, GlobalStar [9]. 
Например, спутник «Луч-5Б» имеет две зеркальные антенны с сетча-
тыми рефлекторами диаметром 4,2 м, которые он может наводить 
на движущиеся по низким орбитам КА, захватывать и сопровождать их 
по трассе полета. Одна из упомянутых антенн работает в Ku-диапазоне, 
а другая — S-диапазоне.

Погонная плотность поверхности сетчатых рефлекторов лежит на 
уровне 1 кг/м2. Высокая массово-геометрическая эффективность до-
стигнута благодаря использованию в силовой конструкции тонкостен-
ных стержневых и пластинчатых элементов из углепластиков в сочета-
нии с металлическими сетеполотнами, сотканными из молибденовой, 
вольфрамовой или нихромовой проволоки диаметром 15…50 мкм с зо-
лотым покрытием и тросами из органических волокон [10].

Оригинальный проект крупногабаритной развертываемой антенны 
с сетчатым рефлектором разработан ЗАО «НПО «ЭГС» [11]. Особен-
ности конструкции состоят в применении кольцевого развертываемого 
пантографа, образованного из полых углепластиковых стержней в со-
четании с плоскими ребрами из сетчатого углепластика. Отражающая 
поверхность выполнена из трикотажного сетеполотна тройного сложе-
ния из позолоченной вольфрамовой проволоки диаметром 15 мкм.

При математическом моделировании температурного состояния дан-
ного рефлектора основные трудности у специалистов кафедры СМ‑13 
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вызвала не только сложность конструкции, но и использование в ней 
новых разнородных материалов с недостаточно изученными оптиче-
скими и теплофизическими характеристиками. Расчеты выполнялись 
с помощью конечно-элементных программ пакета CAR [12]. Продол-
жительность вычислений была большой, что вызвано необходимостью 
решения задачи радиационного теплообмена между десятками тысяч 
элементарных площадок, на которые разбивалась геометрическая 
модель.

Из-за длительного пребывания геостационарных КА в теневой зоне, 
достигающей 71 мин в периоды весеннего и осеннего равноденствия, 
тонкостенные элементы конструкций (сетеполотно, ребра каркаса, 
тросы) могут остывать до весьма низких температур (рис. 4). С физи-
ческой точки зрения понятно, что тонкостенные элементы не способны 
запасти на освещенном участке орбиты большое количество теплоты 
и после входа в теневую зону температура открытых элементов должна 
падать, стремясь к условной температуре космоса 4 K.

Для обеспечения проектных исследований зеркальных космических 
антенн надежными данными по теплофизическим и оптическим харак-
теристикам КМ и металлических сетеполотен на кафедре СМ-13 раз-
работаны оригинальные методики эксперимента [13].

Методикой определения коэффициента теплопроводности КМ пре-
дусмотрены односторонний нагрев элемента натурной стержневой кон-

Рис. 4. Температурное состояние рефлектора зеркальной космической 
антенны в конце теневого участка полета. Весеннее равноденствие
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струкции в вакуумной камере, измерение распределения температуры 
по длине и обработка экспериментальных данных с помощью прог-
раммы решения нелинейной обратной задачи теплопроводности [14]. 
Полученные температурные зависимости теплопроводности углепла-
стиков заметно точнее тех данных, которыми располагали проектанты 
до начала исследований [14].

Спектральные оптические характеристики металлических сетепо-
лотен, такие как поглотительная Aν, отражательная Rν (ν — частота) и из-
лучательная ε способности, определялись на стандартных оптических 
приборах, а интегральные характеристики, такие как A/ε, — по резуль-
татам тепловых испытаний представительных образцов в вакуумной 
камере с имитацией солнечного нагрева. Температурная зависимость 
удельной теплоемкости металлического сетеполотна определялась 
на стандартных приборах. Реализация этих методик позволила повысить 
точность тепловых расчетов [15, 16].

Многоразовые космические аппараты. Придание космическим 
транспортным системам разумной многоразовости использования — 
одно из магистральных направлений развития ракетно-космической 
техники. Создание первых многоразовых космических аппаратов (МКА) 
Space Shuttle и «Буран», без всякого сомнения, — грандиозное научно-
техническое достижение. Однако при эксплуатации Space Shuttle не был 
достигнут ожидаемый показатель экономической эффективности, кото-
рый на ранней стадии проектирования оценивался в 100 долл. за 1 кг 
полезного груза на низкой околоземной орбите. Причинами этого стали 
неполная загрузка, низкая частота запусков и большие затраты на меж-
полетное обслуживание (только на осмотр и восстановительный ремонт 
плиточной тепловой защиты требовалось около 40 тыс. человеко-часов). 
Среди технических проблем, определяющих экономическую эффектив-
ность и надежность МКА, на первом плане оказалась проблема функ-
ционально неразрушаемой тепловой защиты конструкции, имеющей 
большую площадь (Space Shuttle — около 1000 м2) [17, 18].

По сравнению со спускаемыми аппаратами капсульных схем, типа 
«Союза», траектория спуска МКА Space Shuttle и «Буран» достаточно 
плавная, но за счет аэродинамического торможения отдельные участки 
поверхности носового обтекателя и передней кромки крыла могут на-
греваться до 1900 К. Для многократного применения (до 100 полетов) 
оболочки обтекателя и передних кромок крыла были изготовлены из 
углерод-углеродных КМ, а большая часть поверхности покрыта плит-
ками из спеченных волокон кварцевого стекла с максимальной рабочей 
температурой около 1500 K.

Низкая механическая прочность плиток из спеченных волокон квар-
цевого стекла стала причиной поиска и отработки альтернативных ва-
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риантов тепловой защиты для МКА нового поколения, таких как Venture 
Star в первую очередь композитных панелей и плиток с металлическим 
корпусом. В Европе исследование новых концепций тепло-защитных 
покрытий (ТЗП) развернулось в рамках проекта МКА Hopper. Для ком-
пенсации увеличения массы за счет прочного разборного корпуса сле-
довало применить более легкий теплоизолятор, чем в плиточном ТЗП. 
В плиточном ТЗП МКА Space Shuttle использовались материалы LI-900 
и LI-2200 с плотностью 144 и 350 кг/м3 соответственно, а на МКА «Бу-
ран» аналогичные материалы ТЗМК-10 и ТЗМК-25 с плотностью 150 
и 250 кг/м3 соответственно [17]. В США для перспективных МКА были 
исследованы новые теплоизоляторы с  плотностью 30…120  кг/м3 
[19, 20].

В рамках международного проекта INTAS 00-0654 специалисты 
кафедры СМ-13 совместно с коллегами из Беларуси, Германии, Испа-
нии и Франции провели исследование перспективных европейских ма-
териалов для МКА Hopper из волокон оксида кремния и оксида алюми-
ния с плотностью 80…140 кг/м3 в диапазоне значений температур 
300…2 000 K при нормальном и пониженном давлениях, и скоростях 
нагрева 0…100 K/с. Эксперименты были выполнены на установке 
Т-52А ЦАГИ им. Н.Е. Жуковского, плазматроне и установке радиаци-
онного нагрева «Уран-1» ИТМО им. А.В. Лыкова НАН Беларуси, на 
солнечной печи PSA в Табернасе в Испании (рис. 5). Для обработки 

Рис. 5. Солнечная печь PSA (г. Табернас, Испания)
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экспериментальных данных впервые одновременно использовались 
программы решения нелинейных коэффициентных обратных задач эф-
фективной теплопроводности и радиационно-кондуктивного теплооб-
мена в одно- и многомерной постановке вместе с программами плани-
рования температурных измерений и анализа методических погрешно-
стей этих измерений, реализованные в пакете CAR [21−24].

Фундаментальное значение имеют выявленные закономерности 
комбинированного (радиационно-кондуктивного) теплообмена в высо-
копористых теплоизоляционных материалах, представляющих собой 
поглощающие, излучающие и сильно рассеивающие среды. В резуль-
тате удалось установить связь суммарной характеристики теплопере-
носа — эффективной теплопроводности с плотностью материалов 
со скоростью и продолжительностью нагрева, а также обобщить данные 
экспериментов, выполненных на различных установках и стендах с раз-
ными по форме образцами однотипных материалов.

Для МКА нового поколения перспективны многослойные ТЗП, со-
стоящие из слоев теплоизоляции и тонких экранов, блокирующих пере-
нос теплоты излучением. Одна из первых попыток создания подобных 
композитных ТЗП была предпринята в период реализации проекта ев-
ропейского МКА Hermes. На кафедре СМ-13 разработаны инструменты 
для оптимального выбора материалов, толщин отдельных слоев в мно-
гослойном ТЗП, состоящем из частично прозрачных и непрозрачных 
материалов [25, 26].

За рубежом со второй половины 1990-х годов резко активизирова-
лись разработки многоместных суборбитальных МКА туристического 
класса (МКА ТК) и соответствующей инфраструктуры. Известно уже 
более 30 проектов таких МКА, авторство которых принадлежит частным 
фирмам и энтузиастам из Аргентины, Германии, Канады, России, США. 
От других МКА эти аппараты отличаются повышенными требованиями 
безопасности и комфорта [27−29]. В этом вопросе лидирующие позиции 
занимает фирма Scaled Composites (США), которая построила двухмест-
ный SpaceShipOne, преодолевший в нескольких полетах высоту 100 км, 
и испытывает восьмиместный МКА ТК SpaceShipTwo. Конструкция 
названных аппаратов практически целиком состоит из КМ.

В течение нескольких лет в МГТУ им. Н.Э. Баумана на кафедре 
СМ‑13 в инициативном порядке разрабатываются проекты орбитальных 
и суборбитальных крылатых МКА ТК семейства «Одуванчик» [30] 
(рис. 6).

Расчеты показывают, что на крыло МКА ТК будут действовать зна-
чительные аэродинамические нагрузки, вызванные высокой скоростью 
полета и  большим углом атаки при входе в  плотные слои атмо-
сферы [31]. При проектировании крыла желательно добиться мини-
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мальной массы и стоимости при заданных ограничениях на допустимые 
отклонения профиля и уровень напряжений. Для решения этой задачи 
перспективными являются конструкции из гибридных КМ, стойкие при 
максимальных значениях температуры поверхности 1000 К. Например, 
в одном из вариантов крыло представляет собой композитную кон-
струкцию, в которой слои обшивки выполнены из стеклопластика 
и углепластика, внутренний наполнитель — из пенополиуретана, а лон-
жерон — из углепластика.

Сложность создания гибридной композитной конструкции заклю-
чается в нахождение рационального сочетания различных видов мате-
риалов, выборе углов ориентации армирующих волокон, определении 
количества монослоев с заданными углами укладки. На кафедре СМ‑13 
разработана вычислительная процедура оптимизации по массе и стои-
мости конструкций из гибридных КМ, включающая тепловые и проч-
ностные расчеты для переменной структуры с определением минималь-
ной массы и  стоимости при  заданном коэффициенте запаса проч-
ности [32]. Напряженно-деформированное состояние многослойной 
конструкции крыла рассчитывается с помощью конечно-элементной 
программы PATRAN, а для оценки ее работоспособности используется 
критерий максимальных напряжений.

Гиперзвуковые летательные аппараты. Проблема крейсерского 
полета на больших высотах с гиперзвуковой скоростью, соответству-
ющей числам Маха 6…12 и выше не нова [33], однако только сейчас 
достижения в  проектировании и  производстве композитных кон-
струкций вплотную приблизили ее решение. При полете с гиперзвуко-
выми скоростями особое значение приобретают сохранение формы 

Рис. 6. Проект суборбитального МКА «Одуванчик»
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и размеров конструкции, а также эффективная тепловая защита полез-
ной нагрузки и бортовых систем от интенсивного аэродинамического 
нагрева. В отличие от МКА первого поколения у гиперзвуковых лета-
тельных аппаратов (ГЛА), судя по опубликованным данным, передние 
кромки крыльев, оперения и воздухозаборника будут острыми и иметь 
радиус кривизны порядка 1…10 мм. Такой малый радиус кривизны 
способствует снижению сопротивления и повышению аэродинамиче-
ских характеристик ГЛА. Вместе с тем уменьшение радиуса кривизны 
кромок приводит к локальному возрастанию тепловых нагрузок при-
мерно на порядок по сравнению с МКА типа «Space Shuttle» и темпе-
ратура на острых кромках может достигать 3000 ºС.

Разнообразные варианты компоновки теплонагруженных кон-
струкций ГЛА можно разбить на две группы: с активным охлаждением 
и «горячие» с применением термостойких и теплоизоляционных КМ. 
Каждая группа имеет свои достоинства и недостатки. Например, 
острая кромка из высокотемпературной керамики нуждается в эффек-
тивном теплоотводе к менее нагретым участкам конструкции с одно-
временным блокированием радиационного переноса во внутренних 
полостях с  помощью радиационных экранов и  теплоизоляторов 
(рис. 7) [34]. Использование системы активного охлаждения влечет 
размещение на ГЛА емкостей для хранения и подачи хладагента и те-
плообменных аппаратов.

В США, Франции, Китае и Японии исследуется возможность при-
менения в теплонагруженных элементах ГЛА новых керамоматричных 
КМ, сохраняющих работоспособность до температуры 3 000 ºС в окис-
лительной и эрозионной средах. Наибольший интерес вызывают КМ 

Рис. 7. Конструкция кромки крыла ГЛА:
1 — передняя кромка крыла из высокотемпературной керамики; 2 — теплона-
груженные элементы крыла; 3 — металлические элементы подветренной части 
крыла; 4 — металлические конструкционные элементы; 5 — теплоизоляция и ра-

диационные экраны; 6 — углерод-углеродный КМ
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на основе карбидов и боридов кремния, гафния, циркония, тантала и ти-
тана. Эти материалы отличает высокая температура плавления, стой-
кость к окислительному и эрозионному воздействию газовой среды, 
удовлетворительные механические характеристики. Вместе с тем сле-
дует иметь в виду, что ряд высокотеплопроводных КМ имеют довольно 
высокую плотность. Например, КМ борид гафния + карбид кремния 
(HfB2 + 20 % SiC) имеет плотность 9570 кг/м3 и теплопроводность при 
комнатной температуре 80 Вт/(м · K), а КМ борид циркония + карбид 
кремния (ZrB2 + 20 % SiC) имеет плотность 5570 кг/м3 и теплопрово-
дность при комнатной температуре 99 Вт/(м · K).

Разработка новых концепций невозможна без детального модели-
рования температурного и напряженно-деформированного состояния 
конструкций с помощью многомасштабных (нано-микро-макрострук-
турных) математических моделей, отражающих особенности механиз-
мов зарождения дефектов структуры, деформирования и разрушения 
острых кромок элементов конструкции ГЛА при воздействии эксплуа-
тационных нагрузок [35].

Выбранные конструктивно-компоновочные решения ГЛА должны 
проверяться при наземных тепловых и теплопрочностных испытаниях 
моделей и натурных конструкций. Требуемый уровень тепловых воздей-
ствий способны обеспечить плазмотроны, нагревательные блоки с ду-
говыми газоразрядными лампами, гелиоустановки и лазеры [36]. Напри-
мер, с помощью установки «Утро-1» (рис. 8) в МГТУ им. Н.Э. Баумана 

Рис. 8. Нагревательный блок установки «Утро-1» с дуговыми газоразряд-
ными лампами
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были проведены испытания многослойных элементов конструкций из 
углерод-керамических материалов и термостойких теплоизоляторов до 
температуры 2 300 K [36].

Экспериментальные данные могут использоваться для уточнения 
характеристик теплопереноса высокотемпературных КМ. Сложность 
решения этой задачи заключается в том, что современные методы те-
плофизических исследований позволяют определять характеристики 
теплопереноса пока только на образцах материалов простой формы. 
Поэтому актуальным является создание новых методов исследования 
характеристик теплопереноса в элементах натурных конструкций и их 
моделях из КМ на основе аппарата нелинейных многомерных обратных 
задач комбинированного теплообмена. Специалисты кафедры СМ-13 
имеют в этой области научные заделы, соответствующие мировому 
уровню [37−45].

Заключение. Разработка композитных конструкций и технологий 
имеет стратегическое значение для создания нового поколения объектов 
ракетно-космической техники. В интересах совершенствования изде-
лий, повышения производительности и эффективности производства 
актуальна постановка и выполнение комплекса НИР и ОКР, опирающе-
гося на новые научные достижения в области прикладной математики, 
материаловедения, химии, механики и  теплофизики композитных 
структур.

Отдельные результаты настоящей работы получены при финан-
совой поддержке по  гранту РФФИ № 12-08-00305-а и  контракту 
с Минобрнауки РФ № 14.513.11.0011.
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