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Приведены технологии снижения техногенного воздействия пусков ракет космического назначе-
ния на окружающую среду на основе управляемого спуска с орбит и траекторий выведения отработан-
ных ступеней, сжигания в атмосфере отделившихся створок головного обтекателя и хвостового отсека. 
Управляемый спуск отработанной ступени осуществляется за счёт установки активной бортовой систе-
мы спуска, использующей невыработанные остатки жидких компонентов ракетного топлива в баках. 
Сжигание головного обтекателя и хвостового отсека основано на введении в состав их конструкций пи-
ротехнических составов. На примере ракеты космического назначения «Союз-2.1в» показана практиче-
ская возможность реализации приведённых технологий, позволяющая не только обеспечить решение ба-
зовых экологических требований, но и повысить тактико-технические характеристики ракет космическо-
го назначения, перейти на новый технический уровень их проектирования и эксплуатации. Использова-
ние технологии газификации жидких остатков ракетного топлива позволяет обеспечить управляемый 
спуск отделяющихся ступеней ракет с разбросом точек падения менее 1 км, смещение дальности падения 
до 15% и обеспечить приращение массы выводимого полезного груза за счёт манёвра нижней ступени 
ракеты в заданный район падения до 5% от исходной массы полезного груза. Масса дополнительного 
оборудования, необходимого для реализации данной технологии, может составлять до 3–5% от массы 
«сухой» конструкции отделяющейся части ракеты. 

 
Ракета космического назначения, снижение, техногенное воздействие, газификация, спуск, пиро-

технический состав. 
 

Введение 
Наличие многоступенчатости ракет 

космического назначения (РКН) и невы-
рабатываемых остатков жидких компо-
нентов ракетного топлива (КРТ) в баках 
ступеней после выключения маршевого 
ЖРД привели к тому, что в результате ра-
кетно-космической деятельности кроме 
прочих проблем, связанных с проектиро-
ванием, изготовлением и эксплуатацией, 
возникли две проблемы в части экологи-
ческого воздействия пусков на окружаю-
щую среду [1]: 

- появление в защищаемых областях 
околоземного космического пространства 
(ОКП) потенциально взрывоопасного 
крупногабаритного космического мусора 

в виде орбитальных ступеней с остатками 
топлива в баках; 

- наличие значительных площадей 
районов падения, выделяемых под отде-
ляющиеся части ступеней, в частности, 
отработанные ступени (ОС), хвостовые 
отсеки (ХО), головные обтекатели (ГО). 

Первая проблема имеет междуна-
родный уровень и в настоящее время для 
разработчиков РКН сформулированы 
конкретные требования к организацион-
ным и проектно-конструкторским меро-
приятиям, позволяющим снизить поступ-
ление в защищаемые области ОКП  по-
тенциально  взрывоопасного  крупногаба-
ритного космического мусора в  виде  ОС, 
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а также последствиям при неуправляемом 
спуске в атмосферу [2 – 4]. 

Вторая проблема имеет преимуще-
ственно российскую специфику и связана, 
прежде всего, с наличием районов падения 
ОС, ХО, ГО на территории страны, в отли-
чие от других стран, эксплуатирующих 
РКН и имеющих районы падения в аквато-
рии Мирового океана. Наличие районов 
падения на территории хозяйствующих 
субъектов приводит к необходимости про-
ведения работ в части выделения этих рай-
онов, а также по ликвидации последствий 
после каждого пуска. Как следствие – зна-
чительные организационные и финансовые 
затраты [1]. 

В ряде работ рассмотрены различ-
ные варианты решения первой проблемы, 
например, путём повторного запуска 
маршевого ЖРД для управляемого спуска 
ОС после выполнения своей миссии в те-
чение 1 – 2 витков [5 – 9]. В [3; 4] для ор-
бит, находящихся в ОКП до высоты 2000 
км, рекомендован перевод ОС на орбиту с 
баллистическим сроком существования не 
более 25 лет с постепенным входом её в 
атмосферу и сгоранием в верхних слоях, а 
для более высоких орбит – перевод на ор-
биту захоронения со сроком существова-
ния свыше 1000 лет. В [8; 9] рассмотрена 
активная бортовая система спуска 
(АБСС), обеспечивающая либо перевод 
ОС на орбиту со сроком существования 
менее 25 лет, либо управляемый спуск в 
течение 1 – 2 витков. 

Наличие многоступенчатости РКН и 
влияние этого фактора на окружающую 
среду заключается в необходимости вы-
деления значительных территорий под 
районы падения. В [1] подробно рассмот-
рены составляющие затрат, связанные с 
выделением и эксплуатацией районов па-
дения, подходы по снижению их площа-
дей. Основное внимание при снижении 
площадей районов падения уделено по-
вышению точностных характеристик при-
борного состава системы управления, 
учёту сезонных факторов состояния атмо-
сферы при расчёте программ выведения и 
т.д. Известны более радикальные подхо-

ды, исключающие районы падения ОС, 
например, управляемый спуск с обеспече-
нием мягкой посадки в заданный район (в 
перспективе на базу Ванденберг) нижней 
ОС для РКН «Фалкон-9» [10], проект 
«Россиянка» [11] с возвращением в район 
точки старта, предусматривающие в пер-
спективе повторное использование ОС. 

Величины остатков КРТ в топлив-
ных баках на момент выключения марше-
вого ЖРД в идеальном случае (когда все 
возмущающие факторы при заправке 
РКН, полёте действуют на увеличение 
фактических остатков топлива в баках) 
составляют до 3% от начальной заправки 
и являются результатом проведения зна-
чительного объёма работ по их снижению 
в различных направлениях, в том числе: 

- повышение точности измерения 
уровней заправок КРТ в баках; 

- оптимизация конструкции забор-
ных устройств КРТ в баках и разработки 
системы сброса остатков КРТ после вы-
ключения маршевого ЖРД (пример мо-
дернизации ЖРД на первой ступени РКН 
«Протон-М»); 

- модернизация системы управления 
топливом для обеспечения опережающей 
выработки наиболее токсичного КРТ и 
доработки ЖРД для безаварийного вы-
ключения по окончанию одного из КРТ; 

- использование терминального 
управления для движения РКН по «дожи-
гающим» траекториям и разработка соот-
ветствующих алгоритмов;  

- минимизация гарантийных остат-
ков КРТ и введение индивидуальных за-
правок КРТ для каждой полезной нагруз-
ки и т.д. 

Все эти разработки требуют значи-
тельных затрат средств и времени на эта-
пах НИР и ОКР и приводят, как правило, 
к усложнению конструкции, повышению 
сложности алгоритмов управления и, со-
ответственно, к снижению тактико-
технических характеристик РКН.  

Проведённые исследования [12 – 14] 
показали, что применение АБСС в составе 
ОС исключает необходимость проведения 
этих разработок в процессе проектирова-
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ния, т.к. предлагаемые технология, схем-
ные и проектно-конструкторские решения 
позволяют эффективно извлечь невыраба-
тываемые остатки КРТ, а энергетический 
ресурс, заключённый в них, использовать 
для снижения техногенного воздействия 
на окружающую среду в различных 
направлениях, в том числе и для снижения 
количества и площадей районов падения. 
Сравнительный анализ альтернативных 
вариантов решения данной проблемы по-
казал высокую эффективность и потенци-
альные возможности АБСС для повыше-
ния тактико-технических характеристик 
РКН, снижения техногенного воздействия 
на окружающую среду и повышения тех-
нического уровня РКН, в частности, для 
последующего перехода к мягкой посадке 
ОС. 

 
Постановка задачи 

В основу технологий снижения тех-
ногенного воздействия пусков РКН с 
маршевыми ЖРД на окружающую среду 
положены следующие основные подходы:  

- прекращение поступления в низко-
орбитальное ОКП потенциально взрыво-
опасного крупногабаритного космическо-
го мусора в виде орбитальных ОС путём 
их оперативного и управляемого спуска в 
заданные районы падения на поверхности 
Земли; 

- сокращение количества и площа-
дей районов падения ОС путём управле-
ния их угловым движением при спуске на 
атмосферном участке полёта; 

- обеспечение сжигания или мелко-
дисперсного диспергирования отделяю-
щихся частей, например ГО, ХО при их 
полёте на атмосферном участке траекто-
рии спуска до высоты 5 км. 

Реализация первых двух подходов 
основывается на использовании энергети-
ческих ресурсов, находящихся в невыра-
батываемых остатках жидких КРТ в баках 
ОС. Технология извлечения этих ресурсов 
основывается на подаче в топливные баки 
горячих газов (теплоносителей) и после-
дующем использовании продуктов гази-
фикации из каждого бака (испарившиеся 

остатки КРТ + остатки газ наддува + теп-
лоноситель) в газореактивной системе 
(ГРС) для ориентации и стабилизации ОС 
(сброс без химического взаимодействия) и 
с химическим взаимодействием, т.е. сжи-
гание в камере ракетного двигателя.  

Реализация третьего подхода осно-
вана на нагреве отделяющихся частей за 
счёт добавления в состав конструкций ГО, 
ХО пиротехнических смесей и последую-
щего задействования (после их отделения 
от РКН на участке выведения) при входе в 
плотные слои атмосферы [15]. 

Методическая общность предлагае-
мых подходов заключается в подаче до-
полнительного количества тепла для 
обеспечения фазового перехода вещества 
(испарение КРТ, сжигание ГО, ХО), опре-
деления типа и количества энергетическо-
го материала (газогенерирующие и пиро-
технические составы) для получения не-
обходимого количества теплоты, схем 
размещения энергетических составов на 
ОС,  ГО,  циклограмм  функционирова-
ния и т.д.  

 
Спуск отделяющихся частей  

с орбит и траекторий выведения 
Предлагаемая в [8; 9] АБСС исполь-

зует общий методический подход для ре-
шения обеих обозначенных выше про-
блем, основанный на использовании энер-
гетических ресурсов, заключённых в 
невырабатываемых остатках жидких КРТ 
в баках ОС. Первоначальная задача, по-
ставленная при разработке АБСС, заклю-
чалась в максимально возможном извле-
чении энергетических ресурсов, заклю-
чённых в невырабатываемых остатках 
топлива в баках РКН после выключения 
маршевого ЖРД для их последующего 
сброса с целью исключения вероятности 
взрыва ОС как в случае оставления её на 
орбите выведения, так и при спуске в ат-
мосфере. В качестве базовой технологии 
извлечения была предложена конвектив-
ная газификация остатков КРТ непосред-
ственно в баках ОС. Проектно-
конструкторскими решениями, реализу-
ющими эту технологию, являются разра-
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ботка системы заправки, хранения и пода-
чи газогенерирующих составов (ГГС) в 
соответствующие газогенераторы и далее 
– полученных теплоносителей в топлив-
ные баки ОС после выключения маршево-
го ЖРД и отделения полезной нагрузки.  

Выбор типов ГГС и их количества, 
массовых секундных расходов подачи 
ГГС в соответствующие газогенераторы, 
системы подачи теплоносителей в топ-
ливные баки приводят к решению тради-
ционных оптимизационных проектно-
конструкторских задач. Проведённые ис-
следования [8; 9] позволили получить 
предварительные оценки величин извле-
чённых энергетических ресурсов, заклю-
чённых в остатках топлива в баках ОС по-
сле выключения маршевого ЖРД, при ис-
пользовании предлагаемой технологии 
конвективной газификации.  

На рис. 1, 2 приведены возможные 
варианты использования энергетических 
ресурсов на примере блока И РКН «Союз-
2.1.в»: сброс газов наддува, продуктов га-
зификации без химического взаимодей-
ствия и с химическим взаимодействием.  

Как следует из приведённых резуль-
татов, наиболее эффективной является ре-
ализация энергетических ресурсов с ис-
пользованием сжигания продуктов гази-
фикации в камере ракетного двигателя. 

Однако это требует новой разработки или 
глубокой модификации маршевого ЖРД, 
в частности, системы зажигания и т.д. 

Для нижних ОС достаточным явля-
ется использование сброса продуктов га-
зификации через сопла ГРС для обеспече-
ния ориентации и стабилизации при дви-
жении на атмосферном участке траекто-
рии спуска, а также изменения координат 
точек падения. На рис. 3 приведена схема 
сброса газовой фазы при газификации че-
рез ГРС из топливных баков ОС. 

После выключения маршевого ЖРД 
и отделения ОС от РКН осуществляется 
запуск системы газификации невырабо-
танных остатков КРТ 1, 2, находящихся в 
газожидкостной фазе при условии не-
определённости граничного положения, в 
баках горючего 5 и окислителя 4. Газоге-
нераторы системы газификации 1, 2 по-
дают теплоносители в баки горючего 5 и 
окислителя 4. После достижения заданно-
го давления в каждом баке прорываются 
пиромембраны для подачи продуктов га-
зификации из каждого бака в соответ-
ствующие сопла ГРС. Для формирования 
управляющего воздействия с использова-
нием продуктов газификации из бака го-
рючего используют сопла ГРС 6, а из бака 
окислителя – сопла ГРС 3.  

 

 
Рис. 1. Графики изменения по времени  

процесса газификации скоростей истечения:  
газа наддува через сопла ГРС из баков горючего (1) 

и окислителя (2), продуктов газификации через 
сопла ГРС из баков горючего (3) и окислителя (4), 

сжигание продуктов газификации в ракетном дви-
гателе (автономный или модернизированный 

маршевый ЖРД) (5) 

  
Рис. 2. Графики изменения по времени процесса  

газификации тяг:  
газа наддува через сопла ГРС из баков горючего (1) 

и окислителя (2), продуктов газификации через 
сопла ГРС из баков горючего (3) и окислителя (4), 

сжигание продуктов газификации  
в ракетном двигателе (автономный  

или модернизированный маршевый ЖРД) (5)  
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Рис. 3. Схема сброса газовой фазы  

при газификации через ГРС из топливных баков: 
1 – система газификации остатков КРТ в баке 
горючего; 2 – система газификации остатков 
КРТ в баке окислителя; 3 – ГРС сброса газовой 
фазы из бака окислителя; 4 – бак окислителя;  
5 – бак горючего; 6 – ГРС сброса газовой фазы  

из бака горючего 
 

Система ориентации и стабилизации, 
исполнительные органы которой приве-
дены на рис. 3, предлагается применять на 
нижних и верхних ОС. На орбитальных 
ОС для реализации импульсов спуска (пе-
ревода на орбиты утилизации со сроком 
существования до 25 лет или орбиты за-
хоронения) требуются значительные по 
величине импульсы манёвров, и поэтому 
для орбитальных ОС необходимо исполь-
зовать ракетный двигатель. Из результа-
тов (рис. 1, 2), а также предварительных 
оценок следует, что для решения задачи 
управляемого спуска нижних ОС с обес-
печением точности падения ОС менее 
1 км и смещения точки падения ОС до 
15% от начальной дальности достаточно 
использования раздельного сброса про-
дуктов газификации из баков горючего и 
окислителя через сопла ГРС. 

По предварительным оценкам мас-
са АБСС может составлять до 3–5% от 
массы конструкции «сухой» ОС, при этом 
масса АБСС для нижних ОС меньше, чем 
масса АБСС орбитальных ОС. Это отли-
чие обусловлено тем, что для нижних сту-
пеней АБСС решает задачи ориентации и 
стабилизации ОС и смещение координат 
точки падения ОС. Для ОС орбитальных 
ступеней дополнительно возникает задача 
реализации манёвра перехода с орбиты 
выведения на орбиту спуска с решением 
задач ориентации и стабилизации. 

Наличие АБСС позволяет обеспе-
чить не только решение задач по сниже-
нию техногенного воздействия пусков 
РКН, но в ряде случаев позволяет и повы-
сить (до 5–7%) массу выводимой полез-
ной нагрузки за счёт снятия ограничений 
по районам падения ОС. 

Использование сопел ГРС на атмо-
сферном участке траектории спуска при-
водит к возникновению двух эффектов: 

- снижение тяги сопла ГРС из-за 
возрастания давления окружающей среды, 
что следует из формулы для оценки тяги: 

 
aнaaгрсгрс F)pp(wmP −+=  ,           (1) 

 
где aнaaгрс F,p,p,w,m  – массовый секунд-
ных расход продуктов сгорания через 
сопло ГРС, скорость истечения продуктов 
из сопла, давление в камере сгорания, 
внешнее атмосферное давление и площадь 
среза сопла соответственно; «высотная» 
добавка 
 

aнгрс FpP −=∆              (2) 
 
приводит к тому, что при повышении дав-
ления окружающей среды нp тяга сопла 
ГРС падает и соответственно падает 
управляющий реактивный момент р

грсМ . 
На рис. 4 приведено изменение 

управляющего реактивного момента 
р
грсМ  сопла ГРС от угла атаки α. 
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Рис. 4. Изменение управляющего реактивного момента р

грсМ  сопла ГРС от угла атаки 
 

По результатам расчётов можно сде-
лать вывод, что эффективность ГРС как 
управляющего органа может существенно 
снижаться на больших углах атаки α. 
Например, при 045=α  тяга и, соответ-
ственно, управляющий момент ГРС р

грсМ  
снижаются примерно в два раза. 

С другой стороны, воздействие 
струи газа, вытекающего из сопла ГРС 
перпендикулярно набегающему потоку 
атмосферы, приводит к появлению изме-
нения картины обтекания ОС и, соответ-

ственно, к дополнительному аэродинами-
ческому моменту аэр

грсМ .  
На рис. 5 приведено изменение аэро-

динамического момента аэр
грсМ , вызванно-

го воздействием струи газа из сопла ГРС, 
для высоты Н=4,5 км и массового секунд-
ного расхода с/кг5mгрс = .  

Суммарный управляющий момент ра-
вен 

аэр
грс

р
грсгрс ММM += .           (3) 

 
 

 
Рис. 5. Изменение аэродинамического момента аэр

грсМ от угла атаки 

Исключение районов падения  
головных обтекателей  

На активном участке траектории вы-
ведения температура ГО, например для 
РКН «Союз-2.1в», достигает значения до 
1550С. Сброс ГО происходит на высоте 
около 116 км при скорости 2641 м/с на 
восходящей части траектории. Падение 
створок ГО осуществляется со значитель-
но меньшей скоростью, чем при отделе-
нии, и при этом температура створок ГО 
не превышает 1550С. Площадь района па-
дения створок ГО, как правило, превыша-

ет площадь падения ОС в 2–3 раза [1]. 
Кроме того, отделение ГО производится 
не в тот момент времени, когда набегаю-
щий аэродинамический поток практиче-
ски равен нулю, а в момент времени, ко-
гда траектория спуска ГО попадает в вы-
деленный район падения. Следствием это-
го требования являются необходимость 
выбора программы тангажа и момента 
времени отделения ГО, которые суще-
ственно отличаются от оптимальных зна-
чений, получаемых при отсутствии этих 
требований. Отклонения от оптимальной 
траектории, вызванные необходимостью 
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удовлетворения этих требований, приво-
дят к снижению массы выводимой полез-
ной нагрузки до 10–15%.  

Проблема уменьшения количества и 
площадей районов падения ОС стоит и в 
других странах [5-7]. Однако, поскольку 
районы падения находятся в акваториях 
Мирового океана, затраты на их эксплуа-
тацию (выделение, предупреждение хо-
зяйствующих субъектов о пусках РКН, 
компенсация утерянной прибыли и т.д.) 
существенно меньше российских. В [15] 
рассматривалась задача разрушения топ-
ливных баков отработанных ступеней 
РКН «Ариан», изготовленных из титана, с 
помощью дополнительного их разогрева 
термитным составом до температуры 
начала горения (12000С) с целью их га-
рантированного затопления при падении в 
акватории Мирового океана.  

Предлагаемый подход для решения 
проблемы районов падения ГО заключа-
ется в обеспечении сжигания отделивше-
гося ГО на нисходящей части траектории 
спуска за счёт подачи дополнительного 
тепла к конструкции ГО, приводящей к её 
разогреву до температуры воспламенения 
и последующему сгоранию в слоях атмо-
сферы с достаточным содержанием кис-
лорода, начиная с высот 25-30 км и за-
вершения процесса до высоты 5 км. 

Дополнительное тепло к конструк-
ции ОС передаётся за счёт сгорания пиро-
технического состава, размещаемого 
внутри конструкции ОС. На примере ГО, 
изготовленного из сплава АМг-6, были 
рассмотрены несколько вариантов пиро-
технических составов (ПС) для их уста-
новки внутрь конструкции ГО и рассчита-
ны величины масс для разогрева в зави-
симости от типа пиротехнического соста-
ва и его доли от массы ГО [16]. 

Для проведения предварительных 
оценок рассмотрено несколько различных 
рецептур ПС, включающих: 

а) смеси порошков активных метал-
лов (Mg, Al) с оксидами менее активных 
металлов (Fe2O3, CoO, MnO2, V2O3 и др.); 

б) смеси порошков двух металлов 
или металла с углеродом, способные го-

реть с выделением большого количества 
тепла без образования газообразных про-
дуктов реакции.  

В первом приближении принимает-
ся, что процесс сгорания собственно ПС 
происходит мгновенно и всё выделенное 
тепло распределяется между материалом 
ГО и конденсированными продуктами 
сгорания ПС. Соответственно теплопоте-
ри в окружающую среду не учитываются.  

Необходимое количество ПС, требу-
емое для нагрева единицы массы ГО на 
заданную величину ΔT, можно прибли-
жённо оценить по уравнению теплового 
баланса [16]: 

mTCMTCmQ 21 ∆∆ += ,            (4) 
где Q – величина тепловыделения при го-
рении собственно ПС; m и M – массы ПС 
и ГО соответственно; С1 и С2 – теплоём-
кости материала ГО и продуктов сгорания 
ПС соответственно. 

Более точную оценку, с учётом зави-
симости теплоёмкостей от температуры, 
можно сделать с помощью программы 
термохимических равновесий ТЕРРА [17], 
если задать состав ПС (массовое содержа-
ние компонентов и их энтальпии образо-
вания) и его массу, а также массу матери-
ала, из которого изготовлены ГО. В расчё-
те принято, что ГО изготовлены из алю-
миния.  

На рис. 6 приведены результаты 
оценок массы ПС и соответствующие 
приращения температуры. 
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Рис. 6. Необходимое количество ПС  

для обеспечения заданного прироста температу-
ры алюминиевого ГО для разных ПС на базе сте-

хиометрической смеси алюминия с оксидами:  
1 – MnO; 2 – V2O3; 3 – Cr2O3; 4 – Mn3O4;  
5 – MoO2; 6 – CoO; 7 – Fe2O3; 8 – MnO2 
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Следует отметить, что установка ПС 
на элементы ГО увеличивает массу кон-
струкции РКН, что может привести к 
снижению массы выводимого на орбиту 
полезного груза. Расчёт баллистической 
эффективности РКН с модернизирован-
ным ГО показывает, что если масса ПС 
составляет до 10% от массы ГО, то балли-
стическая эффективность снижается не-
значительно. Однако, как указывалось 
выше, при этом снимаются ограничения 
при расчёте программы выведения РКН, 
обеспечивающей попадание ГО в задан-
ный район падения. По предварительным 
оценкам для РКН «Союз-2.1в» это даёт 
возможность прироста массы полезной 
нагрузки до 10%. 

 
Заключение 

1. Разработка АБСС и её использо-
вание для ОС позволяет: 

- исключить вероятность взрыва 
верхней ОС в случае её оставления на ор-
битах введения; 

- обеспечить управляемый манёвр 
верхней ОС либо на орбиту утилизации 
(прямой спуск в течение 1–2 витков), либо 
на орбиту со сроком существования менее 
25 лет; 

- обеспечить управляемый спуск 
нижней ОС с разбросом точек падения 
менее 1 км; 

- обеспечить возможность смещения 
точек падения нижней ОС до 15% от 
начальной дальности падения ОС; 

- обеспечить приращение массы вы-
водимого полезного груза за счёт манёвра 
нижней ОС в заданный район падения до 
5% от исходной массы полезного груза; 

 - рассмотреть в перспективе реали-
зацию спуска ОС с использованием аэро-
динамического торможения и снижения 
скорости касания ОЧ поверхности Земли в 
несколько раз (до 5), что позволит сокра-
тить затраты топлива на реализацию мяг-
кой посадки ОС.  

2. Использование АБСС предусмат-
ривает размещение на борту ОС дополни-
тельных газогенерирующих составов (на 
основе жидких или твёрдых топлив) до 
15% от массы остатков невырабатываемо-
го топлива; разработку конструкции 
АБСС (дополнительные баки, система по-
дачи, газогенераторы, сопла ГРС стабили-
зации, магистрали подачи продуктов га-
зификации, сопла ввода газа в погранслой 
и т.д.); автономной системы управления и 
навигации и т.д. (до 5% от массы кон-
струкции «сухой ступени»). 

3. Разработка сжигаемого ГО обес-
печивает исключение районов падения, 
что в свою очередь позволяет: 

- повысить массу выводимого по-
лезного груза за счёт снятия ограничений 
по обеспечению падения ГО в заданный 
район (до 10% от массы выводимого по-
лезного груза); 

- исключить затраты на отведение 
районов падения ГО и послепусковые за-
траты на поиск, складирование и утилиза-
цию ГО. 

4. Использование сжигаемого ГО 
предусматривает: 

- размещение на конструкции ГО 
зажигательных и пиротехнических соста-
вов до 10% от массы ГО; 

- выбор оптимальных составов, ко-
личества и способов размещения, меха-
низма задействования СГО;  

- проведение научно-исследова-
тельских работ по выбору составов и ме-
тодам доработки конструкций ГО; 

- проведение наземной отработки на 
макетах моделей СГО, в том числе про-
дувки в аэродинамической трубе с тепло-
вым нагружением;  

- проведение лётных испытаний. 
5. Использование аэродинамическо-

го торможения позволит в перспективе 
перейти к разработке спасаемого варианта 
ОС.  
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The paper presents technologies of reducing the technological environmental impact of man-made space 

launch vehicles (SLV) based on controlled descent and trajectories of deorbiting the spent stages, burning of the 
separated nose fairing halves and tail section in the atmosphere. Controlled descent of a spent stage is accom-
plished due to the installation of an active on-board recovery system that uses unexpended remnants of the liquid 
components of propellant in the tanks. The burning of the fairing and tail section is based on the introduction of 
pyrotechnic compositions in their designs. Practical possibility of implementing this technology is shown taking 
the SLV «Soyz-2.1.b» space rocket as an example. It makes it possible not only to provide a solution to the basic 
environmental requirements, but also to improve the performance characteristics of the SLVs, move to a new 
technical level of their designing and operation. Using the technology of gasification of liquid residual propel-
lants  allows  controlled  descent  of  separating  SLV  stages  with  the  scatter  of impact points less than 1 km,  
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displacement of the impact range to 15% and increasing the mass of the payload due to the maneuver of the SLV 
lower stage to the intended impact area to 5% of the initial payload mass.  The mass of additional equipment re-
quired for the implementation of this technology can be up to 3-5% of the «dry» structure of the SLV separating 
part. 

 
Space launch vehicle, reducing technogenic impact, gasification, descent, pyrotechnic composition. 
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