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ТЕРМОМІЦНІСТЬ ВІДСІКУ УТРИМАННЯ РАКЕТИ-НОСІЯ 
ПРИ ВЗАЄМОДІЇ ЗІ СТРУМЕНЕМ ПРОДУКТІВ ЗГОРЯННЯ ПАЛИВА

Термоміцність відсіку утримання розраховується для дослідження можливості його багаторазового використання при 

пусках ракет-носіїв. Досліджуються нестаціонарні теплові поля відсіку утримання, зумовлені взаємодією газового по-

току маршової рухової установки і відсіку утримання. При старті ракети-носія частина корпуса відсіку утримання за-

знає значного теплового впливу, що характеризується високими градієнтами температур. Цей тепловий вплив істотно 

змінюється з плином часу. Внаслідок такого теплового впливу виникають значні динамічні нестаціонарні поля напружень. 

Нашою метою є розрахунок максимальних величин напружень, індукованих цим тепловим полем. Досліджено напружений 

стан, індукований стаціонарним тепловим полем, яке відповідає нестаціонарному тепловому полю у момент часу, в який 

спостерігається максимальний градієнт температур. У такому випадку буде отримано верхню оцінку величин напру-

жень, що виникають у конструкції.

Ключові слова: відсік утримання, струмінь продуктів згоряння палива, теплове нагрівання, термоміцність.
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ВСТУП

Корпусні елементи аерокосмічної техніки часто 

перебувають під дією температурних полів з ве-

ликими градієнтами. Під дією таких полів може 

виникати втрата статичної стійкості і руйнуван-

ня конструкції. Тому дослідженню термонапру-

женості елементів аерокосмічної техніки приді-

ляється велика увага. У роботі [3] досліджується 

термонапруженість дисків, які використовують-

ся в аерокосмічній техніці. Обернені задачі теп-

лопровідності використовуються у роботі [5] для 

дослідження температурних полів в охолоджува-

них камерах. У роботі [12] експериментально до-

сліджується тепловий потік за твердопаливним 

двигуном. Вимірювання проводяться у різних 

точках за соплом ракети. Плоска теорія термо-

пружності і теорія функцій комплексної змінної 

використовуються в роботі [4] для аналізу на-

пружень в ортотропній нескінченній пластин-

ці з круглими отворами в статті. Ця пластинка 
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перебуває під дією рівномірного теплового по-

току. Для аналізу термоміцності стінок каме-

ри згоряння у роботі [7] пропонується метод, 

що враховує взаємодію конструкції з рідиною. 

Термічні та механічні навантаження, що діють 

на конструкцію, визначаються з терморідин-

них розрахунків. У роботі [6] міцність корпусу 

композитного ракетного двигуна досліджуєть-

ся методом скінченних елементів. У роботі [11] 

досліджується циліндрична оболонка під дією 

температурних навантажень. Аналізу піддаються 

форми втрати стійкості оболонки. У роботі [10] 

досліджуються температури, при яких втрачають 

стійкість циліндричні оболонки з урахуванням 

властивостей матеріалу, що залежать від темпе-

ратури. Нелінійну динамічну поведінку недо-

сконалої циліндричної оболонки з градієнтного 

матеріалу розглянуто у роботі [2]. Ця оболонка 

посилена стрингерами. Для опису напружено-

деформованого стану конструкції використову-

ється теорія Редді високого порядку. Термічна 

втрата стійкості функціонально-градієнтної ци-

ліндричної оболонки досліджується в статті [8] 

за допомогою зсувної теорії першого порядку. 

Стійкість товстої багатошарової пологої оболон-

ки з градієнтного матеріалу під дією термічних 

навантажень чисельно аналізується у роботі [9].

Нижче досліджуються температурні поля, що 

виникають у відсіку утримання внаслідок дії 

теплового потоку від струменя сопла маршово-

го двигуна ракети. Нестаціонарні температурні 

поля, що виникають у відсіку утримання, харак-

теризуються значними градієнтами температур 

в обводовому і поздовжньому напрямку. Дос лід-

жується напружений стан відсіку утримання під 

дією стаціонарного температурного поля, яке 

відповідає нестаціонарному полю у момент на-

стання максимальних градієнтів температур. Та-

кий розрахунок дозволяє визначити максималь-

ні поля напружень у відсіку утримання.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ

Відсік утримання є циліндричною оболонкою 

з чотирма поздовжніми посиленнями, які на-

зиваються стоянковими опорами. Він викорис-

товується для утримання ракети на пусковому 

столі до набору тяги рухової установки. На від-

сік утримання діють значні як динамічні, так і 

статичні навантаження. Статичні навантаження 

виникають внаслідок повної ваги заправленої 

ракети, а динамічні навантаження обумовлені 

впливом рухової установки.

Відсік утримання є циліндричною оболон-

кою. Несучими елементами цієї конструкції є 

стоянкові опори (стійки) у вигляді коробкових 

зварних конструкцій із сталі 10ХСНД, а також 

механізми утримання, встановлені на кожній з 

опор (рис. 1). У стоянкових опорах (стійках) в 

нижньому перерізі виконані прямокутні вікна 

(90  120 мм) для доступу при закручуванні бол-

тів кріплення відсіку утримання до пускового 

столу. Оболонка корпусу виконана з сегментів, 

виготовлених із сталі 10ХСНД. Зверху і знизу 

відсіку утримання (рис. 1) встановлено шпан-

Таблиця 1. Фізико-механічні характеристики матеріалу корпуса відсіку утримання

Температура, ºC
Межа

міцності

σв, МПа

Межа 

плинності

σ0.2, МПа

Модуль 

пружності

Е, ГПа

Відносне 

видовження

δ, %

Коефіцієнт лінійного

розширення

α, 10–6 град–1

 20

100

200

300

400

500

600

700

800

900

540

500

470

480

490

370

215

160

 78

 78

410

360

330

305

295

265

195

140

 59

 59

—

197

201

195

188

180

169

156

135

125

36

33

28

28

—

30

35

47

71

70

—

11.4

12.2

12.6

13.2

13.8

14.1

—

—

—
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гоути з того ж матеріалу. Отже, відсік утримання 

складається із таких елементів: чотири стоянкові 

опори, циліндрична оболонка з двома шпангоу-

тами зверху і знизу.

В даний час відсік утримання використовуєть-

ся для одного старту ракети. Метою проведення 

розрахунків на міцність, представлених тут, є 

встановлення факту можливості використання 

відсіку утримання для декількох запусків ракети. 

Фізико-механічні характеристики відсіку 

утримання в залежності від температури пред-

ставлено у табл. 1. Ескіз відсіку утримання з 

його скінченно-елементною моделлю показано 

на рис. 1, де основними елементами є чотири 

стоянкові опори, циліндрична оболонка і два 

шпангоути. Для дискретизації напружено-де-

формованого стану оболонка розбивалась на 

пластинчасті і оболонкові скінченні елементи. 

Геометричні параметри корпуса відсіку утриман-

ня наведено у табл. 2: максимальне і мінімальне 

значення середнього радіуса R конструкції, ви-

сота h, мінімальна товщина min оболонки. 

МОДЕЛЮВАННЯ ТЕПЛОВОГО 
НАГРІВАННЯ ВІДСІКУ УТРИМАННЯ

При старті ракети-носія (РКН) частина корпу-

су відсіку утримання зазнає значного теплового 

впливу, що характеризується високими градієн-

тами температур. Цей тепловий вплив істотно 

змінюється з плином часу, тобто є нестаціонар-

ним. Внаслідок такого теплового впливу можуть 

виникати значні динамічні нестаціонарні поля 

напружень. Ми не будемо досліджувати такі не-

стаціонарні теплові поля. Нашою метою є роз-

рахунок максимальних величин напружень, що 

індукуються цим тепловим полем. Для цього 

досліджуємо напружений стан, що індукуєть-

ся стаціонарним тепловим полем, яке відпові-

дає нестаціонарному тепловому полю у момент 

часу, коли спостерігається максимальний граді-

єнт температур. В такому випадку буде отримана 

верхня оцінка величин напружень, що виника-

ють в конструкції.

Для оцінки теплового стану конструкції відсі-

ку утримання при старті РКН розглянемо най-

більш навантажений стан конструкції. Цей ви-

падок полягає в тому, що у момент початку руху 

ракети-носія сопло рухової установки перебуває 

над стоянковою опорою, і РКН рухається верти-

кально вгору.

Розглянемо ділянку прямолінійного руху ра-

кети вгору. У табл. 3 приведено залежність від-

стані H від зрізу сопла до відсіку утримання від 

часу t. 

Корпус відсіку утримання виготовленo із ста-

лі 10ХСНД. Її характеристики такі: щільність 

матеріалу  = 7800 кгм–3, теплоємність cV = 

= 460 Дж кг–1К–1, теплопровідність w = 20 Вт 

м–1К–1, ступінь чорноти  = 0.85. 

Рис. 1. Ескіз відсіку утримання і його скінченно-еле-

ментна модель

Таблиця 2. Геометричні параметри відсіку утримання

Елемент 

конструкції

R, см

(max/min)
h, см δmin, см

Відсік 

утримання

203.75/

194.95

110.0 1.42

Стоянкова 

опора

194 110.0 1.5

Таблиця 3. Параметри прямолінійного руху ракети-носія

t, c H, м t, c H, м

0 0 2.92 10.1

0.92 0.4 3.92 20.1

1.92 3.6 4.92 33.6
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Рис. 2. Залежність температури T від часу t польоту РКН: 

а — у стоянковій опорі, б — у частині оболонки, приле-

глої до стоянкової опори. Криві зверху вниз відповіда-

ють значенням координати X = 1, 5, 10, 20, 30, 40, 50, 60, 

70, 80, 90, 100, 110 см відповідно

при температурі стінки Tw, Te — температура від-

новлення, Tg — температура набігаючого газо-

вого потоку, r — коефіцієнт відновлення темпе-

ратури для турбулентного режиму, k — показник 

адіабати, M — число Маха.

Струмінь продуктів згоряння, що витікає з со-

пла маршового двигуна, має здатність випромі-

нювати і поглинати променисту енергію. Для про-

ведення розрахунків променистого теплообміну 

струменя маршового двигуна з сусідніми елемен-

тами в інженерних розрахунках враховуються ко-

ефіцієнти чорноти газів Н2О і СО2, що найінтен-

сивніше випромінюють. Променистий тепловий 

потік від продуктів згоряння палива маршового 

двигуна до конструкції визначається залежністю

 

4 4[ ]l pr gq T T    w ,  (5)

 
(1 )

g
pr

g

 
 

    
w

w w
,  (6)

 2 2H O COg     ,  (7)

де pr — зведена ступінь чорноти, w — ступінь 

чорноти стінки, g — ступінь чорноти газового 

об’єму, — стала Больцмана.

Аналіз газодинамічних параметрів вільного 

струменя показав, що конвективний вплив стру-

меня на конструкцію відсіку утримання обмеж-

ується зоною, що включає в себе опору і суміжні 

ділянки оболонки (рис. 1). Вибір газодинамічних 

параметрів струменя у розрахункових зонах, що 

розглядаються, провадився з урахуванням їхньо-

го розподілу як по осі струменя, так і по радіусу. 

Розрахунок температури конструкції відсіку 

утримання провадився у двовимірній постанов-

ці. Передбачається, що температура залежить від 

висоти і обводової координати відсіку утриман-

ня. Спостерігалися істотні градієнти температур 

в обводовому і поздовжньому напрямках відсіку 

утримання і незначні величини градієнтів тем-

ператур в його радіальному напрямку. Передба-

чається, що в радіальному напрямку температура 

не змінювалася. Тому температура усереднюва-

лась по товщині оболонки. Початкова темпера-

тура конструкції приймалася рівною 20 °С. 

Результати розрахунку температурних полів в 

залежності від часу польоту РКН наводяться на 

рис. 2. На рис. 2, а приведено температуру в різ-

Тепловий потік від струменя, що впливає на 

відсік утримання, можна розділити на конвектив-

ний і тепловий потік випромінювання. Конвек-

тивний тепловий потік qk визначається з виразу

 qk = Te – Tw), (1)

д е  — коефіцієнт тепловіддачі, Te — температу-

ра відновлення, Tw — температура стінки. 

Для розрахунку конвективного коефіцієнта 

тепловіддачі  використовується залежність для 

поздовжнього обтікання пластини [1]:

0.39
0.8 0.40.0296 Re Pr

e

T

H T

 
   

 
w w

w w  

  
21

1
2

r M
     

 
k

,  (2)

 
21

1
2e gT T r M
     

 
k

,  (3)

 
1/3Prr  w ,  (4)

де w — теплопровідність газу, Rew— число Рей-

нольдса, що визначається при температурі стін-

ки Tw, Prw — число Прандтля, що визначається 
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них точках X стоянкової опори, а на рис. 2, б — 

температуру в оболонці, що примикає до стоян-

кової опори. Поздовжня координата X відрахо-

вується від стику відсіку утримання з хвостовим 

відсіком РКН. Криві на рисунках відповідають 

значенням X = 1, 5, 10, 20, ..., 110 см і розташо-

вуються відповідно зверху вниз. Температура 

решти відсіку утримання приймалася постійною 

і дорівнювала 50 °С.

Дискретні значення розподілу температур через 

відсік утримання приводяться на рис. 3. Видно, 

які великі градієнти температур спостерігаються 

у поздовжньому і обводовому напрямках. Ці гра-

дієнти температур індукують значні поля напру-

жень, які будуть розраховуватися нижче.

АНАЛІЗ НАПРУЖЕНОГО СТАНУ 

Як випливає з проведених розрахунків, темпе-

ратура відсіку утримання зростає з плином часу. 

Розрахунки напруженого стану проводяться для 

випадку максимальних значень температур. Та-

кий випадок відповідає моменту часу t = 4.5 c. У 

розрахунках напружено-деформованого стану 

(НДС) передбачається, що тепловий потік є ста-

ціонарним. 

Конструкція, що розглядається, є тонкою. 

Вона задовольняє гіпотезу Кірхгофа — Лява. Для 

скінченно-елементної дискретизації конструк-

ції використовуються оболонкові і пластинчасті 

скінченні елементи, що добре себе зарекоменду-

вали. 

Були виконані розрахунки статичного НДС 

відсіку утримання, індукованого тепловими по-

лями, що розглядалися вище. Для розрахунку 

НДС застосовувався програмний комплекс 

NASTRAN, який реалізує метод скінченних еле-

ментів. Розрахункову схему відсіку утримання 

представлено на рис. 3. Відсік утримання крі-

питься до пускового столу вісьмома болтами, які 

розташовуються по кінцях стоянкових опор. Для 

моделювання болтових з’єднань передбачаєть-

ся, що в точках установлення болтів переміщен-

ня точок відсіку утримання є нульовими.

Процеси розвитку деформацій повзучості в 

цій роботі не враховуються. Навіть короткочас-

на повзучість розвивається у матеріалі приблиз-

но через 10 хв. У розглянутій конструкції час її 

Рис. 3. Розрахункова схема відсіку утримання

роботи триває секунди. За такий час коротко-

часна повзучість не розвинеться. 

Еквівалентні напруження у відсіку утримання 

наводяться на рис. 4, а. Видно, що максимальні 

еквівалентні напруження спостерігаються у на-

грітій частині конструкції. Максимальні напру-

ження спостерігаються в оболонці близько сто-

янкової опори відсіку утримання. Еквівалентні 

напруження у стоянковій опорі відсіку утриман-

ня наводяться на рис. 4, б. Як видно, максималь-

ні еквівалентні напруження спостерігаються у 

місці стикування стоянкової опори з оболонкою 

відсіку утримання.

Результати розрахунків еквівалентних напру-

жень приведено у табл. 4. Тут для різних ділянок 

деталей відсіку утримання приведено температу-

Таблиця 4. Максимальні еквівалентні напруження
в елементах відсіку утримання

Елемент Т, °С
екв, 

МПа

в, 

МПа

Стоянкова 

опора

Верхня частина 245 564.4 475

Середня частина 200 467.8 470

Нижня частина 125 478.1 492

Сегмент

оболонки

Верхній шпангоут 995 482.2 78

Оболонка 700 964.7 160

Нижній шпангоут 550 663.3 292



8 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2021. Т. 27. № 4

М. О. Дегтярьов, Д. В. Акімов, О. С. Білоус, К. В. Аврамов 

ри Т, найбільші еквівалентні напруженняекв та 

межа міцності в для даних значень температур. 

Отже, є області конструкції, в яких

в < екв, 

що відповідає руйнуванню конструкції. У пред-

ставленому вигляді відсік утримання не може 

використовуватися декілька разів. Для багато-

разового використання відсіку утримання його 

потрібно перепроєктувати. Більш того, як ви-

пливає з проведеного розрахунку, частина відсі-

ку утримання перебуває в області пластичності. 

Тому при проведенні подальших уточнювальних 

розрахунків будуть враховуватися пластичні де-

формації.

ВИСНОВКИ

Температурні напруження в опорній стійці відсі-

ку утримання близькі до межі тимчасового опо-

ру матеріалу і в деяких локальних місцях незна-

чно перевищують її значення. Аналіз величин і 

характеру розподілу температурних напружень 

в оболонках і шпангоутах відсіку утримання по-

казує, що максимальні напруження реалізують-

ся в районі зварних швів, що з’єднують сегмент 

оболонки з опорною стійкою. З огляду на значне 

перевищення межі тимчасового опору розрахун-

ковими температурними напруженнями можна 

зробити попередній висновок про виникнення 

значних деформацій в цих зонах, порушення 

працездатності зварних з’єднань і, в цілому, — 

корпуса відсіку утримання. 

Для уточненого розрахунку відсіку утримання 

необхідним є урахування пластичних деформа-

цій. Для багаторазового використання відсіку 

утримання його треба перепроектувати.

Це дослідження частково фінансувалося На-

ціональним фондом досліджень України (грант 

2020.02/128).

Рис. 4. Розподіл еквівалентних напружень екв: а — у відсіку утримання, б — у стоянковій опорі відсіку утримання
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THERMAL STRENGTH OF RETENTION COMPARTMENT INTERACTING WITH EXHAUST GAS

The thermal strength of the retention compartment is calculated to analyze the possibility of multiple use for a rocket start. 

The transient heat field of the retention compartment, which is induced by the interaction of the exhaust gas with the retention 

compartment, is analyzed. The part of the retention compartment undergoes significant heat action with a high-temperature 

gradient when the rocket is started. This heat action essentially changes in time. This leads to the generation of significant tran-

sient stress fields. The aim of the present paper is the calculation of the maximal values of stresses induced by the heat field. We 

analyze the stress state induced by the steady-state heat field. This field corresponds to the transient heat field at the time when 

the maximal temperature gradient is observed. The upper bound of stresses in the retention compartment is obtained by the 

suggested method. 

Keywords: retention compartment, retention compartment, heat field, thermal strength. 
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РОБОТОЗДАТНІСТЬ РУКАВІВ СТИКУВАННЯ СИСТЕМИ 
ТЕРМОСТАТУВАННЯ КОСМІЧНОЇ РАКЕТИ «ЦИКЛОН-4» 
В ЕКСТРЕМАЛЬНИХ УМОВАХ

Аналізується роботоздатність в екстремальних умовах експлуатації принципово нових типів і більш простих за кон-

струкцією від наявних пристроїв стикування системи термостатування, що використані для космічного ракетного 

комплексу «Циклон-4». Роботоздатність вказаних пристроїв досягається завдяки комплексному використанню унікаль-

них властивостей гуми як конструкційного високоеластичного матеріалу для виготовлення гофрованих рукавів оригіналь-

ної конструкції в комбінації з металевим механізмом фіксації-розфіксації для жорсткого закріплення їх на горловинах 

ракети. Показано, що у будь-яких нештатних умовах пристрої стикування з гумовим рукавом забезпечують надійну гер-

метичність рукавів по горловині ракети та легке від неї від’єднання з мінімальним силовим впливом на ракету при старті. 

З іншого боку, вони дають жорстке з’єднання з трубопроводом наземної частини системи термостатування та забезпе-

чують герметичність і фіксацію на ньому рукава після старту ракети. Завдяки використанню комбінації конструктор-

ських і технологічних рішень з використанням властивостей матеріалів різної природи створено принципово нові пристрої 

стикування, що забезпечують надійну роботоздатність при підготовці до пуску та його здійсненні в екстремальних умо-

вах. Розроблено нову методологію проєктування пристроїв стикування системи термостатування космічного ракетного 

комплексу «Циклон-4». Для запобігання перевищення робочого тиску в наземній частині системи термостатування, що 

призводить до екстремальних умов експлуатації, механізм фіксації-розфіксації спроєктовано таким чином, що в робо-

чому стані притиснення стінки ущільнювальної частини рукава при заданій деформації забезпечується відповідний ста-

більний зазор між зовнішнім діаметром виступу горловини ракети і його внутрішнім діаметром бандажа для можливості 

спрацювання ущільнювальної частини рукава як запобіжного клапана. В такому випадку ущільнювальна частина рукава, 

розтягуючись і зменшуючись по товщині, витягнеться через вказаний зазор і забезпечить від’єднання рукава від горловини 

ракети у процесі її старту або його відміні.

У випадку неспрацювання чеки механізму фіксації-розфіксації конструкція пристрою стикування трубопроводу за-

безпечить гарантоване безаварійне від’єднання рукавів з мінімальним силовим впливом як на ракету, так і на наземну 

частину системи термостатування. Як і у випадку перевищення критичного тиску в системі, ущільнювальна частина 

рукава завдяки осьовому розтягуванню спрацює як запобіжний клапан. Ущільнювальна частина рукава, яка в зоні канавки 

під механізм фіксації-розфіксації має менший поперечний переріз, при розтягуванні буде зменшувати свою товщину і ви-

тягнеться через зазор між зовнішнім діаметром виступу горловини ракети і внутрішнім діаметром бандажа механізму 

фіксації-розфіксації, що підтверджено експериментальними дослідженнями на спеціальному стенді для випробувань, на-

Цитування : Хорольський М. С., Бігун С. О. Роботоздатність рукавів стикування системи термостатування косміч-

ної ракети «Циклон-4» в екстремальних умовах. Космічна наука і технологія. 2021. 27, № 4 (131). С. 11—20. https://doi.

org/10.15407/knit2021.04.011
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ВСТУП

Для підготовки до пуску космічної ракети (КР) 

і забезпечення виконання нею поставлених за-

дач використовуються різноманітні системи. 

Однією із них є система термостатування (СТ), 

від надійної роботи якої залежить підготовка і 

виконання успішного запуску. Для забезпечен-

ня роботи вузлів і агрегатів космічної ракети 

«Циклон-4» в штатному режимі у «сухі відсіки» 

подається термостатувальне повітря низько-

го (надлишкового) тиску до 20 кПа з витратами 

від 225 до 3850 м3/год та температурою від 5 до 

25 °С. Повітря заданих параметрів подається на-

земною СТ через приєднані до горловин ракети 

трубопроводи з допомогою пристроїв стикуван-

ня (ПС), які є кінцевою ланкою (інтерфейсом) 

руху повітря до борту ракети. Аналіз відомих у 

світі технічних рішень [1, 3, 6] показав, що вони 

у більшості випадків складні за конструкцією, 

переважно одноразової дії або з низькою на-

дійністю роботи і значним силовим впливом на 

ракету при від’єднанні у процесі старту. Це сти-

мулювало наукові дослідження задля пошуку 

нових більш ефективних технічних рішень, тим 

більше, що Україна раніше розробкою назем-

них ракетних комплексів не займалась. За учас-

ті авторів були запропоновані принципово нові 

конструкції пристроїв стикування [4, 5], в осно-

ву яких покладено конструкції з використанням 

гумового гофрованого триєдиного рукава, що 

з’єднує трубопровід наземної СТ з відповідною 

горловиною ракети своєю ущільнювальною час-

тиною за допомогою механізму фіксації-розфік-

сації, забезпечуючи кріплення і герметичність. 

На думку авторів, вказані технічні рішення най-

більш повно забезпечують вимоги до роботи 

пристроїв стикування у штатних режимах робо-

ти, основними з яких є забезпечення герметич-

ності і надійності приєднання до горловини ра-

кети під різними кутами, мінімальний силовий 

вплив на борт ракети у процесі подачі термоста-

тувального повітря і автоматичне від’єднання 

при її старті з мінімальним силовим впливом, 

компенсація технологічних, монтажних і екс-

плуатаційних відхилень тощо.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ

Метою даної роботи є дослідження забезпечен-

ня надійної роботоздатності створених нових 

типів пристроїв стикування СТ ракети «Цик-

лон-4» в екстремальних умовах експлуатації 

щодо виконання пред’явлених вимог, особливо 

забезпечення герметичності і утримання гумо-

вого рукава у місцях приєднання, гарантовано-

го від’єднання від горловини космічної ракети 

перед стартом або у процесі старту у будь-яких 

умовах, навіть при завищенні тиску в СТ або за-

клинюванні чеки механізму фіксації-розфіксації 

(МФР).

ОБ’ЄКТИ ДОСЛІДЖЕННЯ

Об’єктами дослідження є пристрої стикування, 

що містять шість типорозмірів гумових рукавів, 

наведених у таблиці та показаних на рис. 1, що 

у складі ущільнювальних пристроїв приєдну-

ються до відповідних горловин відсіків КР «Ци-

клон-4», та трубопроводів наземної СТ.

Як видно з таблиці, рукави мають два типо-

розміри з діаметрами 150 і 220 мм, що залежить 

від об’єму «сухого відсіку». При цьому рукави 

обох діаметрів мають різну довжину, але однако-

ві конструктивні частини для надійного функці-

онування ПС, а саме: ущільнювальну, гофровану 

компенсувальну і циліндричну приєднувальну. 

При старті ракети від’єднання має бути тільки 

по ущільнювальній частині рукава. 

Кожний рукав 1 з одного боку ущільнюваль-

ною частиною 2 приєднується до горловини 

ракети 3, а з іншого — циліндричною приєдну-

вальною частиною 4 — до трубопроводу 5 назем-

ної СТ і закріплюється двома хомутами 6. Між 

вказаними частинами розташована гофрована 

частина, яка забезпечує можливість приєднання 

ближених до умов експлуатації. При цьому зусилля від’єднання рукава від горловини ракети на порядок нижчі, ніж руйнів-

не зусилля рукава в осьовому напрямку при розтягуванні.

Ключові слова: екстремальні умови експлуатації, система термостатування, герметичність, гумовий рукав, ущільню-

вальна знімна частина, незнімна частина, запобіжний клапан, деформація, механізм фіксації-розфіксації.
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рукава до горловини ракети під різними кута-

ми без зменшення площі поперечного перерізу 

та гасіння коливань при подачі у «сухі відсіки» 

термостатувального повітря. На зовнішньому 

діаметрі ущільнювальної частини виконано ка-

навку 8 для розміщення і центрування в ній ме-

ханізму фіксації-розфіксації, загальний вид яко-

го показаний на рис. 2. За його допомогою рукав 

притискується до горловини КР з відповідною 

радіальною деформацією стінки рукава, тим са-

мим забезпечуючи надійну герметизацію ущіль-

нювальної частини, достатнє зусилля утримання 

рукава на горловині у процесі подачі термоста-

тувального повітря і від’єднання від неї в проце-

сі старту або відміні пуску. При установці рукава 

ущільнювальна частина з незначним натягом по 

внутрішньому діаметру встановлюється на гор-

ловину ракети з центруванням по зовнішньому 

діаметру виступу горловини, а по її зовнішньо-

му діаметру в канавку встановлюється бандаж 1 

МФР, до якого через стопорний механізм при-

єднується трос 2 з чекою для автоматичного 

від’єднання і притискується фіксатором 3.

Величина радіальної деформації стінки рукава 

методом притиснення бандажем МФР до висту-

пу горловини ракети в даному випадку відіграє 

важливу роль, яка буде показана нижче.

ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНА ЧАСТИНА

Для проведення досліджень поведінки ПС СТ 

при різних умовах експлуатації було спроєктова-

но стенд, принципову схему якого показано на 

рис. 3. На площадці 1 стенда, встановленого на 

опорах 2, закріплено знімну панель 3 з горлови-

ною 4 для імітації натурної горловини ракети, до 

якої приєднується ущільнювальною частиною 5 

та притискується механізмом фіксації-розфікса-

ції 6 випробуваний рукав 7. Механізм фіксації-

розфіксації 6 з’єднаний тросиком 8 з хомутами 

9, що закріплюють рукав на насадці 10 панелі зі 

штуцером 11, до якої приєднується шланг ви-

пробувального компресора (на рисунку не по-

казано), що імітує компресор наземної частини 

СТ. Для імітації зусилля від’єднання від горлови-

ни ракети 4 під різними кутами рукава 7 шести 

типорозмірів до панелі 11 через блок 12 приєд-

нувався трос 13 на платформу 14, на яку вста-

Рис. 1. Схема пристрою стикування системи термостату-

вання: 1 — гумовий рукав, 2 — ущільнювальна частина 

рукава, 3 — горловина ракети, 4 — циліндрична при-

єднувальна частина рукава, 5 — трубопровід системи 

термостатування, 6 — хомути для жорсткого кріплення 

рукава, 7 — гофрована компенсувальна частина рукава, 

8 — канавка в рукаві для центрування механізму фікса-

ції-розфіксації, 9 — механізм фіксації-розфіксації 

Габаритні розміри рукавів пристроїв стикування

Найменування рукава D, мм L, мм

1. Рукав ХВ1 150 495

2. Рукав ПВ1 150 475

3. Рукав ХВ2 150 460

4. Рукав ПхВ2 220 700

5. Рукав МСВ 150 410

6. Рукав ГБ 220 720

Рис. 2. Загальний вид механізму фіксації-розфіксації: 

1 — бандаж, 2 — трос, 3 — фіксатор
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новлювалися ваги відповідної маси. Блок 12 для 

троса закріплено на нерухомому столі 15, все-

редині якого з мінімальним коефіцієнтом тертя 

встановлено рухомий стіл 16 з панеллю 11. На 

вказаному стенді окрім зусилля від’єднання ру-

кавів (в даній статті результати не приводяться), 

визначалась роботоздатність рукавів в екстре-

мальних умовах, зокрема забезпечення надійної 

герметичності та утриманні у місцях приєднан-

ня при робочому тиску і при його перевищен-

ні у випадку відмови роботоздатності запобіж-

ного клапана у трубопроводі СТ, гарантованого 

від’єднання рукава від горловини саме по його 

ущільнювальній частині та заклинювання чеки 

у МФР.

Відомо, що для забезпечення надійної трива-

лої герметизації стандартного ущільнювального 

пристрою з використанням гуми як конструк-

ційного матеріалу [7] на границі метал — гума 

потрібно створити відповідні контактні напру-

ження, щоб перекрити можливі щілини між по-

верхнями металу і гуми, яка є високоеластичним 

конструкційним матеріалом. Вказаного пере-

криття можна досягнути двома шляхами: змен-

шенням шорсткості контактних поверхонь і від-

повідною заданою величиною деформації гуми у 

місцях приєднання.

Слід зазначити, що у ПС ракети гумовий ру-

кав має два місця приєднання: з одного боку 

ущільнювальною частиною він приєднується до 

горловини ракети, яке є рознімним при старті 

ракети або при відміні пуску, а з іншого — він 

приєднується до трубопроводу наземної части-

ни СТ, яке є не рознімним. З обох боків рукав 

повинен забезпечувати надійну герметичність та 

утримання в місцях приєднання у процесі екс-

плуатації. Наприклад, в разі пориву вітру або 

інших природних збурень гумові рукави до пус-

ку ракети повинні надійно утримуватися у міс-

цях приєднання, а при пуску ракети відділитися 

саме по горловині ракети з мінімально допус-

тимим силовим впливом на ракету. Інакше ста-

неться нештатна ситуація з непередбачуваними 

наслідками. Це змусило провести відповідні до-

слідження умов від’єднання рукавів у критичних 

режимах, тобто в екстремальних умовах.

На першому етапі досліджень на вказаному 

стенді (рис. 3) з імітуванням умов експлуатації 

рукави у місцях приєднання притискалися до 

металевих частин з однаковою розрахунковою 

деформацією з урахуванням полів допусків. Але 

у процесі досліджень з’ясувалося, що при пере-

вищенні тиску в системі деякі рукави відділя-

лися не по горловині ракети, а по циліндричній 

його частині. На думку авторів, це пов’язано з 

недостатнім зусиллям утримання рукава на його 

циліндричній частині і збільшеним зусиллям 

на ущільнювальній частині через наявність на 

її внутрішній поверхні центрувального і фіксу-

вального виступу. Це змусило збільшити ширину 

перекриття циліндричної частини гумового ру-

кава з металевим трубопроводом та встановити 

два хомути (рис. 1) з більшою величиною раді-

альної деформації з урахуванням релаксаційних 

процесів для збільшення зусилля зняття цилін-

дричної частини рукава з трубопроводу наземної 

СТ, створюючи комфортні умови для гарантова-

Рис. 3. Принципова схема стенда для імітування умов 

експлуатації: 1 — площадка, 2 — опори, 3 — панель, 4 — 

горловина, 5 — ущільнювальна частина рукава, 6 — ме-

ханізм фіксації-розфіксації, 7 — випробуваний гумовий 

рукав, 8 — тросик; 9 — технологічні хомути, 10 — насад-

ка, 11 — панель зі штуцером, 12 — блок для канату, 13 — 

канат, 14 — вантажна платформа, 15 — нерухомий стіл, 

16 — рухомий стіл
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ного відділення ПС саме по горловині ракети. 

Це досягається тим, що поверхня ущільнюваль-

ної частини рукава у центрувальній канавці на 

період термостатування відсіків ракети притис-

кується бандажем МФР, який в даному випадку 

є пристроєм тимчасової дії. А тому релаксацій-

ні процеси (зокрема релаксація напруження) за 

короткий термін термостатування не встигають 

проявитися.

З іншого боку рукав циліндричною незнім-

ною частиною закріплюється на трубопроводі 

наземної частини СТ із забезпеченням більшого 

ступеня деформації двома хомутами жорсткого 

кріплення як для забезпечення герметичності, 

так і для утримання рукава на трубопроводі при 

екстремальних умовах експлуатації, тобто при 

заклинюванні чеки і неспрацюванні МФР. 

На рис. 4 наведено схему взаємодії ущільню-

вальної частини рукава з МФР.

Що менша шорсткість поверхні, то менші 

зусилля потрібні для забезпечення такого пере-

криття. Оскільки при монтажі важко визначити 

контактні напруження, а вони залежать від вели-

чини зусилля притиснення гуми до металу, то їх 

можна і доцільно створити, забезпечивши відпо-

відну постійну деформацію стиснення стінки гу-

мового рукава, яка розраховується за формулою

 

к

к

100 %
h

h
 

   , (1)

де hк — товщина недеформованої стінки ущіль-

нювальної частини рукава в канавці для роз-

ташування МФР над виступом горловини,  — 

товщина деформованої стінки ущільнювальної 

частини рукава в канавці МФР над виступом 

горловини, яка дорівнює зазору між зовнішнім 

діаметром горловини ракети і внутрішнім діа-

мет ром бандажу МФР в зафіксованому стані.

Як видно з рис. 4,

 hк = (Dк – Dг)/2, (2)

  = (D1 – Dг)/2, (3)

де Dк — діаметр канавки ущільнювальної части-

ни рукава до деформації МФР, Dг — зовнішній 

діаметр виступу горловини ракети, D0 — внут-

рішній діаметр МФР до забезпечення радіальної 

деформації ущільнювальної частини рукава над 

виступом горловини (в незафіксованому стані), 

D1 — внутрішній діаметр бандажу МФР після за-

безпечення радіальної деформації ущільнюваль-

ної частини рукава над виступом горловини (в 

зафіксованому стані).

Дослідження показали, що гумові рукави всіх 

типорозмірів легко монтуються на горловину ра-

кети, при цьому натяг по внутрішньому діаметру 

для рукавів діаметром 150 мм становив 2.74 %, а 

для рукавів 220 мм — 1.85 %.

Враховуючи властивості гуми як конструк-

ційного матеріалу, в гумі спостерігається при 

постійній деформації релаксація напруження, 

тобто зниження контактних напружень, інтен-

сивність якого зменшується з часом і наближа-

ється до рівноважного стану лише через деякий 

час, що залежить від багатьох чинників: вели-

чини деформації, тривалості її дії, температури 

тощо. Це означає, що між зусиллям стиснення 

і величиною деформації, що викликає відпо-

відні контактні напруження, в гумі встановлю-

ється рівновага. І якщо для металу, який має два 

види деформації: пружну і пластичну, величина 

деформації відповідно до прикладеного зусил-

ля встановлюється практично миттєво (вста-

новлення рівноваги) [2], то для гуми поняття 

деформації потрібно розуміти двояко: оскільки 

це і процес, і величина, бо гума має три види де-

формації: пружну, високоеластичну і пластичну 

[8]. І в даному випадку при тривалій експлуата-

ції (до 10 років і більше) нерухомого з’єднання з 

урахуванням релаксації напруження (зниження 

Рис. 4. Схема взаємодії ущільнювальної частини рукава з 

механізмом фіксації-розфіксації: 1 — бандаж механізму 

фіксації-розфіксації, 2 — ущільнювальна частина рука-

ва, 3 — горловина космічної ракети 
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контактних напружень з терміном часу) прояв-

ляється саме високоеластична деформація. При 

постійному зазорі між контактними поверхня-

ми її величина з урахуванням полів допусків на 

відповідні розміри гумового виробу і місця його 

установлення повинна становити 18...45 % при 

осьовому стисненні виробу і 16...35 % — при 

радіальному стисненні. При цьому шорсткість 

поверхонь приєднання для нерухомих з’єднань 

повинна становити не менше ніж Ra = 2.5, а 

шорсткість ущільнювальної поверхні гумового 

виробу повинна забезпечуватися шорсткістю 

формоутворювальних поверхонь прес-форми, 

яка повинна мати тверде хромове покриття з 

шорсткістю Ra = 0.32, товщиною 9...15 мкм для 

не активно-корозійних гум та 15...30 мкм для 

активно-корозійних гум, наприклад для гум на 

основі фтористих каучуків. В нашому випадку 

для виготовлення рукавів використовується гума 

на основі комбінації хлоропренового і бутадієн-

нітрильного каучуків, яка є достатньо еластич-

ною та не активно корозійною.

У пристроях стикування системи термоста-

тування КР «Циклон-4» запропоновано кон-

структорські рішення з радіальним стисненням 

торцевих частин гумового рукава (рис. 4), які 

відрізняються від стандартних, оскільки вони 

призначені для забезпечення різноманітних 

функцій, і кожне місце приєднання рукава пере-

буває в різних напружено-деформованих станах. 

Так, ущільнювальна знімна частина рукава на 

відміну від незнімної циліндричної частини за-

безпечує виконання функцій лише у період під-

готовки до пуску ракети та забезпечення пуску. 

Тобто, герметичність та утримання рукава на гор-

ловині ракети забезпечуються лише при подачі 

термостатного повітря і впливі зовнішніх атмос-

ферних чинників саме в цей проміжок часу, який 

є порівняно коротким (орієнтовно 1...7 діб). В 

даному випадку при визначенні деформації при-

тиснення ущільнювальної знімної частини рука-

ва не потрібно враховувати наявність релаксації 

напруження, а тому величина її деформації, на 

відміну від циліндричної частини, повинна бути 

меншою. Як показали дослідження, при дефор-

мації ущільнювальної частини в межах 10...20 %, 

розрахованих за формулами (1)—(3), забезпечу-

ється герметичність, яка оцінювалась по спаду 

тиску в рукаві, і легко досягається натяг бандажу 

фіксатором для забезпечення радіальної дефор-

мації стінки рукава і його фіксації чекою. Про-

тягом трьох діб спад тиску дорівнював нулю.

Для забезпечення рукавом стикування багатьох 

функцій [6] в різних елементах його конструкції у 

процесі експлуатації одночасно проявляється як 

пружна, так і високоеластична деформація. На-

приклад, при подачі термостатувального повітря 

у сухі відсіки виникає високочастотна вібрація 

рукава, яка миттєво розсіюється і гаситься у мате-

ріалі рукава завдяки гістерезисним властивостям 

гуми і наявності в конструкції триєдиного рукава 

гофрованої компенсаторної частини, що мінімі-

зує силовий вплив на саму ракету і трубопровід 

СТ наземної частини. У процесі старту ракети і 

від’єднання рукава від її горловини спостеріга-

ється також миттєва деформація гуми в ущільню-

вальній та гофрованій частинах, термін дії якої 

становить 10–6...10–5 с.

Водночас для забезпечення надійної герме-

тичності циліндричної незнімної частини гумо-

вого рукава і закріплення на трубопроводі вона 

притискується двома незнімними хомутами 

з деформацією, розрахованою за формулами, 

аналогічними формулам (1)—(3), яка повинна з 

урахуванням полів допусків становити 18...45 %, 

оскільки з часом в цьому місці приєднання у 

гумі буде спостерігатися зниження контактних 

напружень, пов’язане з перегрупуванням ланок 

ланцюга під впливом теплового руху. В такому 

випадку у гумі процес встановлення рівнова-

ги може тривати місяці і роки в залежності від 

температури, підвищення якої впливає на при-

скорення процесу релаксації. Тому на незнімній 

ущільнювальній частині гумового рукава СТ, яка 

тривалий час перебуває в напружено-деформо-

ваному стані, буде спостерігатися значна ре-

лаксація напруження, особливо на початковій 

стадії, і на якій спостерігається накопичення 

залишкової деформації, величина якої залежить 

від температури, тривалості дії зусилля притис-

нення тощо. Крім того, більше значення дефор-

мації на незнімній частині забезпечує надійне 

відокремлення рукава саме по ущільнювальній 

частині від горловини ракети при старті. В тако-
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му випадку рукав завжди залишиться на трубо-

проводі наземної частини.

Як і в стандартних ущільнювальних пристро-

ях, для забезпечення надійної герметичності по-

верхня виступу горловини ракети Dг (рис. 4, а) 

повинна мати шорсткість поверхні, аналогічну 

стандартним, тобто не меншу ніж Ra = 2.5, а вну-

трішня поверхня бандажа Dб також повинна мати 

гладку поверхню. Це дає можливість не лише за-

безпечити надійну герметичність, а й полегшити 

від’єднання рукава від горловини ракети.

Аналогічну шорсткість повинні мати поверхні 

отвору і чеки, що буде запобігати її заклинюван-

ню у фіксаторі стопорного механізму.

При випробуваннях рукавів на вказаному стен-

ді (рис. 3) з подачею термостатувального повітря 

робочого тиску до 20 кПа без його витрат і кім-

натній температурі роздмухування рукава не спо-

стерігалось. Пристрій стикування мав вигляд, як 

показано на рис. 1, і в такому стані гумовий рукав, 

маючи потовщення при вершинах і западинах 

гофр порівняно з товщиною стінки у 1.5 рази, які 

виконують у гофрованій частині роль бандажів, 

перебував тривалий час (близько 8 год) без змін, 

тобто збільшення діаметра рукава практично не 

спостерігалося. При імітації екстремальних умов 

експлуатації з підвищенням тиску повітря в три 

рази, тобто до 0.06 МПа, рукав, враховуючи ре-

лаксацію (повзучість) гуми, роздимався зі збіль-

шенням діаметра в середній гофрованій частині 

до 15.9 %, набував бочкоподібної форми, як по-

казано на рис. 5, і поступово розтягувався по най-

тоншій частині стінки ущільнювальної частини 

рукава — в канавці під бандажем МФР (ставав 

тоншим), що призводило до зменшення радіаль-

ної деформації стінки рукава в цьому місці. А че-

рез деякий час (приблизно 6...8 хв) ущільнюваль-

на частина плавно знімалася з горловини ракети, 

опускаючись на рухомий стіл, а рукав зависав на 

насадці 10 рухомого столу.

Зменшення деформації між діаметрами горло-

вини Dг і внутрішнім діаметром бандажу МФР в 

зафіксованому стані, коли D0 наближається до 

D1, (рис. 4) дає можливість при екстремальних 

умовах роботи системи термостатування у ви-

падку перевищення тиску і заклинювання чеки 

МФР ущільнювальній частині триєдиного рукава 

Рис. 5. Загальний вигляд гумового рукава при екстре-

мальному тиску 0.06 МПа

під час старту ракети спрацювати як запобіжний 

клапан, забезпечивши її проходження в зазорі 

між вказаними діаметрами. Це підтверджено екс-

периментальними даними при тиску робочого 

середовища, що перевищує заданий у 3...6 разів.

Екстремальним випадком експлуатації вка-

заного пристрою теоретично також може бути 

заклинювання чеки у механізмі фіксації-розфік-

сації рукава. Тоді при старті рухом ракети, рухом 

стріли транспортно-установлювального агрегату 

при її відводі, на якій закріплено трубопровід ра-

зом з гумовим рукавом, або їхніми одночасними 

рухами, останній почне розтягуватися з відповід-

ним подовженням і внутрішнім напруженням.

Виникає питання: чи не зруйнується рукав 

при розтягуванні? Тоді зруйнована частина за-

лишиться на горловині ракети і кришка горло-

вини не закриється, що може призвести до не-

гативних наслідків.

Товщина стінки рукавів діаметром 150 та 

220 мм однакова і дорівнює 4 мм, а в зоні під 

бандажем МФР вона тонша на 1 мм. Не викли-

кає сумніву, що міцність рукава діаметром 150 

мм менша від міцності рукава діаметром 220 мм 

при осьовому розтягуванні, а тому зусилля Р на 

розрив при осьовому розтягуванні може бути 

розраховане за класичною формулою

 Р = [G] ·F, (4)

де [G] — умовна допустима міцність вибраної 

гуми на розрив при розтягуванні (в нашому ви-

падку [G] = 8.8 МПа при відносному подовженні 
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при розриві не менш ніж 250 %), F — площа по-

перечного перерізу гумового рукава з внутріш-

нім діаметром 150 мм.

При зазначеній вище умовній допустимій 

міцності вибраної гуми (8.8 МПа) і відносному 

подовженні при розтягуванні до розриву (250 %) 

критичне зусилля при розриві по найтоншому 

місцю під бандажем МФР, розраховане за форму-

лою (4), перевищуватиме 16.15 кН, і по стінці ру-

кава товщиною 4 мм — понад 21.68 кН, що пере-

вищує критичне зусилля руйнування більш, ніж 

на 34 %. А це означає, що рукав не буде зруйно-

ваний у будь-якому випадку, бо при розтягуван-

ні, враховуючи нестислість гуми, під бандажем 

стінка рукава при розтягуванні буде зменшува-

тися по товщині і пройде через постійний зазор 

між виступом горловини ракети Dг і внутрішнім 

діаметром бандажу МФР D1 (рис. 4). Як і у по-

передньому випадку, при досягненні критичного 

тиску в системі термостатування ущільнювальна 

частина рукава спрацює як запобіжний клапан. 

Як підтвердили експериментальні дослідження 

на спеціальному стенді (рис. 3), при зафіксова-

ному положенні чеки (імітація неспрацювання 

чеки), максимальне зусилля від’єднання стано-

вило лише 1600 Н, тобто на порядок менше від 

критичного значення. Таким чином, при не-

спрацюванні чеки руйнації рукава не відбува-

ється, а при вказаному зусиллі ущільнювальна 

частина рукава, зменшившись по товщині при 

розтягуванні, забезпечить плавне від’єднання 

рукава від горловини ракети.

Таким чином, розроблені принципово нові 

конструкції ПС СТ забезпечують роботоздат-

ність в екстремальних умовах експлуатації і 

впроваджені у конструкцію космічного ракетно-

го комплексу «Циклон-4».

ВИСНОВКИ

На основі проведених в роботі теоретичних і 

експериментальних досліджень зроблено такі 

висновки.

1. Розроблені пристрої стикування, що міс-

тять гумові високоеластичні рукави, забезпечу-

ють надійну герметичність як по ущільнюваль-

ній знімній частині, що притискується банда-

жем МФР до виступу горловини ракети так і по 

незнімній частині, приєднаних до трубопроводу 

наземної системи термостатування та притисну-

тих двома хомутами. При цьому ущільнювальні 

поверхні гумового рукава повинні виготовляти-

ся у прес-формі з шорсткістю формоутворюваль-

них поверхонь Ra = 0.32 з твердим хромовим по-

криттям товщиною 9...15 мкм, а робочі поверхні 

металевих елементів, до яких притискується гу-

мовий рукав, повинні мати шорсткість Ra = 2.5. 

Поверхня внутрішнього діаметра бандажа МФР, 

яким притискується ущільнювальна частина ру-

кава до горловини ракети, також повинна мати 

гладку поверхню з шорсткістю не менше Ra = 2.5 

з метою легкого відділення рукава від горловини 

ракети. Мінімальна деформація стінки гумового 

рукава по знімній ущільнювальній частині може 

становити 10...20 %, а по незнімній частині — 

18...45 % з урахуванням полів допусків з метою 

гарантованого відділення пристрою стикування 

від горловини ракети саме по ущільнювальній 

частині рукава.

2. Механізм фіксації-розфіксації у робочому 

стані притиснення стінки ущільнювальної час-

тини гумового рукава при заданій деформації 

забезпечує відповідний стабільний зазор між зо-

внішнім діаметром виступу горловини ракети і 

внутрішнім діаметром бандажа для можливості 

спрацювання ущільнювальної частини рукава 

як запобіжного клапана в екстремальних умовах 

експлуатації, тобто при перевищенні допустимо-

го робочого тиску, і гарантованого від’єднання 

рукава від горловини ракети під час старту або 

при відміні пуску.

3. В разі неспрацювання чеки МФР конструк-

ція пристрою стикування трубопроводу СТ за-

безпечить гарантоване безаварійне від’єднання 

рукавів СТ з мінімальним силовим впливом як 

на ракету, так і на наземну частину СТ. Як і у 

випадку перевищення критичного тиску в СТ, 

ущільнювальна частина рукава спрацює як за-

побіжний клапан, що підтверджено експери-

ментальними дослідженнями.

4. Вказані пристрої стикування і концепція їх-

нього проєктування впроваджені в конструкцію 

космічного ракетного комплексу «Циклон-4», 

і можуть бути рекомендовані при проєктуванні 

наступних його модифікацій.
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PERFORMANCE OF INTERFACE HOSES FOR THERMAL CONDITIONING SYSTEM 

OF CYCLONE-4 SPACE ROCKET IN EXTREME CONDITIONS

This article contains the analysis of the performance of interface hoses for the thermal conditioning system of a Cyclone-4 space 

rocket in extreme operating conditions. thermal conditioning system interfaces with rubber hoses must ensure a tightness of a 

hose at a rocket’s inlet with easy detachment, involving little to no force impact on the rocket during its start on its one end, 

and rigid connection with a pipeline of the thermal conditioning system ground part, ensuring the hose tightness and retaining 

after the launch of a rocket on its other end, under any abnormal operating conditions. As it is shown in the article, this goal 

is attained by inducing contact stresses on surfaces adjacent to the rubber hose, originating from a designed radial compressive 

stress and coarseness of the contact surfaces. At the same time, the detachable part is subjected to lower radial deformation than 

the fixed one.

To prevent any operating pressure excess in the thermal conditioning system ground part that might lead to extreme operating 

conditions, the retaining and release mechanism has been designed in such a way that under the operating conditions of pressing 

the hose’s sealing part, a proper stable gap would be ensured between the external radius of the rocket’s inlet protrusion and the 

internal diameter of its rim, so that the hose’s sealing part could act as a safety valve. In such case, upon an excess of the permis-

sible operating pressure, the hose’s sealing part would protrude through the gap mentioned by expanding and getting thinner, 

thus leading to detachment of the hose from the rocket’s inlet in the course of its launch or launch abort.

In case of the retaining and release mechanism’s pin failure, the thermal conditioning system interface design would ensure 

the guaranteed failsafe detachment of the thermal conditioning system hoses with minimum stress on both the rocket and the 

thermal conditioning system ground part. As in a case of a critical pressure excess in the thermal conditioning system, the hose’s 

sealing part would act as a safety valve thanks to its axial extension under stresses from the rocket’s launch, the transportation 

and erection installation’s boom movement, or both factors at the same time. The hose’s sealing part, having a smaller cross-

section in the area of the groove for retaining and release mechanism, would shrink in thickness during stretching and expand 

through the gap between the outer diameter of the rocket’s inlet protrusion and the internal diameter of the retaining and release 

mechanism’s rim, which was proven experimentally on a special test bench simulating operating conditions close to the real 

ones. At the same time, the stresses of the hose detachment from the rocket’s inlet are less than the hose’s rupture stresses in the 

axial direction by several orders during stretching.

Keywords: extreme operating conditions, thermal conditioning system, tightness, rubber hose, sealing detachable part, non-

detachable part, safety valve, deformation, retaining and release mechanism. 
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ОПТИМАЛЬНЕ ДЕМПФУВАННЯ ВІДХИЛЕНЬ 
КУТОВИХ ШВИДКОСТЕЙ ОСЕСИМЕТРИЧНОГО 
КОСМІЧНОГО ЛІТАЛЬНОГО АПАРАТА

Розглядається задача оптимального за витратами палива демпфування раптових відхилень кутових швидкостей осеси-

метричного космічного літального апарата (КЛА) з постійною швидкістю обертання навколо головної осі симетрії. Таке 

припущення має певне практичне значення і може бути зумовлене створенням на КЛА штучної гравітації. Ідея штуч-

ної гравітації за рахунок обертання осесиметричного циліндричного КЛА ґрунтується на принципі еквівалентності сили 

гравітації і сили інерції. Актуальність задачі оптимізації витрат палива зумовлена наявністю обмеженого його запасу 

на КЛА. Поставлену задачу оптимізації розв’язано на основі принципу максимуму і методу фазової площини. Визначено 

структуру оптимальних за витратами палива процесів з трьома рівнями керування, причому кількість перемикань за-

лежить від початкових умов. Синтезовані на фазовій площині оптимальні криві перемикання розбивають фазову площину 

на вісім криволінійних квадрантів, які однозначно визначають значення оптимальних керівних впливів по поточних зна-

ченнях відхилень кутових швидкостей КЛА. Проблему можливої наявності запізнення в контурі керування пропонується 

вирішувати на основі методу компенсації Бесса. Для цього в роботі отримано відповідні оптимальні криві перемикання і 

відключення керувань компенсованої оптимальної системи як геометричне місце точок, віддалених на час запізнення від 

знайдених кривих перемикання і початку координат відповідно. Це дозволяє уникнути появи в контурі керування стійких 

автоколивань і забезпечити умову, щоб КЛА після закінчення процесу стабілізації залишався в заданому кінцевому стані. 

Залежно від технічного оснащення КЛА пропонуються два варіанти реалізації алгоритму оптимального демпфування, а 

саме: автономний пристрій у бортовій системі керування КЛА при відсутності достатньо потужного бортового обчис-

лювача, або оптимальний алгоритм демпфування, реалізований повністю у бортовому обчислювачі КЛА при достатній 

для цього потужності.

Ключові слова: осесиметричний КЛА, кутова стабілізація КЛА, оптимізація витрат палива, принцип максимуму, фазова 

площина, оптимальні криві перемикання, метод Бесса, прогнозні моделі.
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ВСТУП

Керування кутовим положенням космічного лі-

тального апарата (КЛА), як правило, передбачає 

керування як величиною тяги (витратою пали-

ва), так і кутами Ейлера (кути крену, тангажу, 

рискання). Сила тяги входить в рівняння руху 

лінійним чином, а кути Ейлера у вигляді три-

гонометричних функцій. Оптимальні значення 

тяги у більшості оптимізаційних задач керуван-

ня кутовим положенням КЛА (мінімізація часу, 

мінімізація витрати палива), як правило, пред-

ставляються розривними функціями (bang-bang 

control), тоді як оптимальні значення кутів — 

неперервними (диференційованими достатню 

кількість разів) функціями. Слід зауважити, що, 

на відміну від задачі максимальної швидкодії, 

задача оптимізації витрати палива реалізуєть-

ся трьома рівнями керування, тобто bang-bang 

control із зоною нульового значення керування 

[8, 10, 11]. Численні літературні джерела розгля-

дають зазвичай такі основні задачі оптимального 

керування кутовим положенням КЛА [1, 2, 4—6, 

13, 14, 16]:

1. Стабілізація кутового положення КЛА, тоб-

то керування кутовим рухом КЛА навколо цен-

тра мас, у процесі якого усуваються кутові від-

хилення осей, зв’язаних з КЛА, від відповідних 

осей опорної системи відліку. 

2. Кутова орієнтація КЛА, тобто керування ку-

товим рухом КЛА для додання певного кутового 

положення відносно обраних напрямків, які є 

опорними або базовими системами відліку. Сис-

тема керування, що приводить кутове положен-

ня КЛА до заданого, називається системою орі-

єнтації (СО). Вона здійснює побудову на борту 

КЛА базової системи відліку, «запам’ятовує» її і 

виробляє сигнали для повороту КЛА за заданою 

програмою навколо однієї або декількох осей.

Практично немає робіт, в яких розглядається 

демпфування раптових початкових відхилень 

кутових швидкостей КЛА, тобто стабілізація ку-

тового положення КЛА при раптових відхилен-

нях кутових швидкостей від їхніх нульових зна-

чень. 

Для реалізації задач керування КЛА найбільш 

ефективною системою керування, яка найчас-

тіше використовується на практиці, є активна 

система керування реактивними соплами [13, 

14, 16,19]. Керівний момент в цій системі ви-

никає при викиді маси робочого тіла із сопла 

невеликого реактивного двигуна, вісь якого не 

проходить через центр мас КЛА. Керівний мо-

мент залежить від швидкості витікання і масової 

витрати робочого тіла, а також від розміру плеча, 

на яке прикладено силу тяги двигуна [6, 10, 13].

Задане положення апарата визначається у 

певній системі координат, напрямок осей якої у 

просторі заздалегідь відомий. Така система ко-

ординат називається базовою системою відліку, 

її осі повинні задаватися на борту КЛА за допо-

могою спеціальних пристроїв та приладів. Для 

складання рівнянь руху центра мас КЛА вико-

ристовується другий закон Ньютона:

 

2

2 2

d r K
m

rdt r
    

r
F, (1)

де К — гравітаційний параметр Землі, r — радіус-

вектор центра мас КЛА, F — сума зовнішніх сил. 

Наша робота присвячена розв’язуванню зада-

чі оптимального по витраті палива демпфування 

раптових відхилень кутових швидкостей одного 

класу КЛА, тобто усування раптових початкових 

відхилень кутових швидкостей від їхніх нульо-

вих значень (задача 3). Актуальність такої поста-

новки задачі очевидна, через те що КЛА мають 

обмежений запас палива [4—6].

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ

Відомо, що динаміка КЛА відповідає рівнянням 

обертання твердого тіла навколо центра мас, 

тобто рівняння обертального руху КЛА опису-

ються отриманими з (1) динамічними рівняння-

ми Ейлера [5, 6]:

( )x
x z y y z x

d
I I I M

dt


     ,

 
( )y

y x z x z y

d
I I I M

dt


     , (2)

( ) .z
z y x x y z

d
I I I M

dt


    

 
де Ix, Iy, Iz — головні центральні моменти інерції 

КЛА в головних пов’язаних осях,i і iM  (i = x, 

y, z) — проєкції кутових швидкостей обертання 

КЛА і діючих на нього моментів на осі головної 
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Рис. 1. Розташування реактивних двигунів на симетрич-

ному відносно осі Ox КЛА

пов’язаної системи координат, — кути Ей-

лера (відповідно рискання, тангажу, крену), ви-

значені відносно пов’язаної системи координат, 

iM  = Mi + Miз (i = x, y, z) — суми проєкцій ке-

рівних моментів Mi і моментів збурень Miз. Наве-

дені системи рівнянь достатні для опису кутових 

рухів КЛА, якщо впливом внутрішніх моментів, 

що діють на нього, можна знехтувати [4—6, 10, 

13, 16]. 

Зробимо такі припущення для розв’язування 

зазначених вище задач кутової орієнтації і стабі-

лізації кутового положення КЛА [4]:

  КЛА симетричний відносно осі Ox (IZ = IY = 

= I, My = Mz = M) (рис. 1);

  моментами збурень Мiз порівняно з керівни-

ми моментами можна знехтувати Мiз = 0 (i = x, 

y, z);

  кутова швидкість обертання КЛА навколо 

осі симетрії Ox стала ( ( )x t  = 0x  = const); 

Слід зауважити, що вказані вище припущення 

можуть бути зумовлені створенням на КЛА 

штучної гравітації.

Керівні моменти Mi (i = x, y, z) створюються 

трьома реактивними двигунами, укріпленими 

на КЛА так, як це показано на рис. 1. При цьому 

необхідно ввести запізнювання  в контурі ке-

рування, пов’язане із запізнілою реакцією реак-

тивного двигуна на командний імпульс (рис. 2). 

З достатнім ступенем точності наведена на рис. 2 

залежність можна апроксимувати елементом с 

чистим часовим запізнюванням . Неврахуван-

ня запізнювання  може призвести до виник-

нення в системі стабілізації небажаних ефектів, 

зокрема незатухаючих автоколивань. 

Введемо в розгляд такі позначення:

1 yx   , 2 zx   , 0( ) /x xa I I I   ,

 
/M I  , 1 /yu M M , 2 /zu M M . (3)

З урахуванням (3) система (2) набуде вигляду

 1 1 1( ) / ( ) ( )dx t dt ax t u t   , (4)

 2 2 2( ) / ( ) ( )dx t dt ax t u t    , (5)

Приймемо такі крайові умови: 

 1 10(0)x x , 2 20(0)x x , 1 2( ) ( ) 0x T x T  ,  (6)

де Т — часовий інтервал процесу стабілізації.

Нарешті, як це прийнято в багатьох роботах з 

оптимального керування, будемо для зручності Рис. 2. Реакція реактивних двигунів
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аналізу отриманих результатів розглядати нор-

мовані керування

 1| ( ) | 1u t  , 2( ) 1,u t    (7)

При цьому керування на відрізку часу – t < 

< 0 приймемо рівними нулю, що цілком очевид-

но для розглянутого класу КЛА.

Таким чином, задача оптимального по витраті 

палива демпфування раптових відхилень кутових 

швидкостей КЛА полягає у визначенні з допусти-

мої області (7) керівних впливів u1(t) і u2(t) і гра-

ничних умов (6), що забезпечують перехід сис-

теми (4), (5) на інтервалі часу стабілізації 0  t 
 Т з довільного початкового стану 

0
1x , 

0
2x  в за-

даний кінцевий стан x1(Т) = x2(Т) = 0 і мінімізу-

ють комбінований функціонал якості Iк виду

 0

2

к
1

| ( ) |
T

i
it

I u t dt


 
  

 
 k , (8)

де 0 k, величина T не фіксована. 

Поставлена в такому формулюванні задача 

оптимального демпфування має неоднозначний 

розв’язок на відрізку часу Т – t  Т, бо кінце-

вий стан КЛА при t = T не залежить від значень 

керувань на цьому інтервалі. Якщо зажадати, 

щоб КЛА як завгодно довго залишався в зада-

ному кінцевому стані x1(Т) = x2(Т) = 0, то тим 

самим однозначно визначаються керування:

 1 2( ) ( ) 0u t u t  ,   T t T   . (9)

Вибір функціоналу (8) має наукову привабли-

вість в тому сенсі, що при k = 0 маємо задачу чи-

стої витрати палива, а при k   маємо задачу 

максимальної швидкодії.

Слід зауважити, що у виподку чистої витра-

ти палива, коли k = 0 у функціоналі (8), умо-

вою існування оптимального керування є умова 

Т > Тmin, де Тmin — час демпфування раптових 

відхилень кутових швидкостей в системі, опти-

мальної за швидкодією, тобто коли k   у 

функціоналі (8).

Для розв’язування сформульованої вище за-

дачі використовуємо математичний апарат 

принципу максимуму (у нашому випадку прин-

ципу мінімуму) [4, 9, 11, 17, 18] і метод фазового 

простору (в нашому випадку фазової площини) 

[7, 8, 10].

РОЗВ’ЯЗАННЯ ЗАДАЧІ

Припустимо спочатку, що запізнювання в кон-

турі керування КЛА немає, тобто 0  . Тоді 

згідно з принципом мінімуму [11] гамільтоніан 

даної задачі має вигляд

H = k 1 2 1 1 1( )u u x u     

 2 2 2( )x u   , (10)

де 1 2( ), ( )t t   — пов’язані змінні, які визнача-

ються розв’язком пов’язаної з рівняннями (4), 

(5) системи сполучених рівнянь.

З аналізу гамільтоніана (10) випливає, що ке-

рування, які його мінімізують, задовольняють 

такі умови: 

 ( ) 0,iu t   якщо ( ) 1,i t    (11)

 ( ) sign ( ),i iu t t    якщо ( ) 1,i t    (12)

 0 ( ) 1,iu t   якщо ( ) 1,i t     (13)

 1 ( ) 0,iu t    якщо
 

( ) 1.i t   (14)

Використовуючи дані робіт [4, 10, 11], легко 

показати, що дана задача невироджена, тому 

умови (13) і (14) з розгляду виключаються. Легко 

переконатися, що оптимальними є такі послі-

довності керувань u1(t), u2(t) з (11), (12):

... –1, –1  –1, 0  –1, 1  0, 1  –1, 

 1  0, 1  1, 1  1, 0  ... (15)

Слід зауважити, що в роботах [10, 13, 16] ви-

значалась структура оптимальних по витраті па-

лива процесів з трьома рівнями керування, при-

чому, як в нашому випадку, при наявності комп-

лексних коренів кількість перемикань залежить 

від початкових умов. Вводячи зворотний час 

z = T – t, інтегруємо систему при u1 = ±1, u2 = 

= ±1 і, виключаючи в отриманих розв’язках z, 

отримаємо на фазовій площині (x1, x2) кола, 

які описуються рівняннями виду

 
2 2 2

1 2 2 1[ (2 1) ] ( ) 2x i u x u         , (16)

 
2 2 2

1 2 2 1( ) [( (2 1) ] 2x u x i u         , (17)

1 2 1u u    ,

де значення керувань u1(t), u2(t) відповідають по-

слідовності (15). 

Дуги кіл (16), (17), які примикають до відпо-

відних осей фазової площини (x1, x2), утворю-

ють оптимальні криві перемикання системи (4), 
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(5), оптимальної за швидкодією. На рис. 3 вони 

позначені як …L3К3OК1L1…, …L4K4OK2L2… і 

відповідають в функціоналі (8). Область від-

ключення одного з керувань в послідовності (15) 

можна знайти як геометричне місце точок відо-

браження оптимальних за швидкодією кривих 

перемикання фазовими траєкторіями системи 

(4), (5) при керуваннях, показаних на рис. 3. 

Опускаючи проміжні математичні викладки, 

оптимальні криві відключення одного з керу-

вань у послідовності (15) в системі координат 

( 1x , 2x ) можна отримати із співвідношень

1 1 2cos sinx x x    ,

2 2 1cos sinx x x    ,

  arctg / ( )k  .

Тобто, вони описуються як дуги кіл

2 2 2
2 1 2( ) ( ) ( ) ,i i i i i

j j jlx a u x b u R    

де , ,i i i
j j ja b R  — коефіцієнти, які залежатимуть від 

номера i квадранта (i = 1, …, 4) і номера j дуги 

кола (j = 1, 2, …). На рис. 3 криві відключення 

одного з керувань позначені як OQi
iKi

iLi
i… (i = 

= 1, 2, 3, 4). Тут же наведені значення оптималь-

них керувань для кожної з областей фазової пло-

щини ( 1x , 2x ). Вибір значення коефіцієнта 

k у функціоналі (8) здійснюється відповідно до 

практичних вимог до витрати палива і часу ста-

білізації. 

На рис. 3 приведено також оптимальну фазову 

траєкторію, що має форму спіралі, яка закручу-

ється з точки А( 20x , 10x ) до початку коорди-

нат і складається з дуг кіл з центром і радіусом, 

певні значення яких визначаються значеннями 

оптимальних керувань для областей фазової 

площини, в якій лежить поточна точка стану 

КЛА. Як вже зазначалося вище, неврахування 

запізнювання  може призвести до виникнен-

ня в системі стабілізації небажаних ефектів. Зо-

крема, на рис. 4 показано механізм виникнення 

незатухаючих автоколивань отриманого опти-

мального алгоритму демпфування раптових від-

хилень кутових швидкостей КЛА без урахування 

часу запізнювання  в контурі керування. 

Для компенсації запізнювання використовує-

мо метод Бесса [12], геометрична інтерпретація 

якого представлена на рис. 5.

Рис. 3. Фазовий портрет некомпенсованої оптимальної 

системи

Рис. 4. Сталий режим автоколивань в оптимальній сис-

темі

k
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Поверхня перемикання (18) і деяка оптималь-

на траєкторія АВС вимушеного руху системи 

показані на рис. 5, де В — точка, що лежить на 

поверхні, віддаленій від поверхні (18) на час за-

пізнювання . Якщо функція Ф вирішувана від-

носно x1, то рівняння цієї оптимальної поверхні 

перемикання компенсованої системи має вигляд 

 1 2 3*( , ,..., ) 0, n
nx x x x x X    , (19)

або

1 2Ф ( , ,..., ) 0,  n
nx x x x X   .

Позначимо відстань між проєкціями точок В 

и С на осях Ox1,…,Oxn через ...
i nx x   відповідно. 

Очевидно, що ( 1, )
ix i n   є функціями часу за-

пізнювання , а величини ( 1, )
ii i xx x i n     — 

поточні значення координат, що представляють 

значення координат системи через час запізню-

вання .

З геометричних міркувань (19) можна записа-

ти у вигляді

 1 21 2 2*( ,..., , ) ( ,..., )
nn x x n xx x x x x          ,

(20)

або

 11 1Ф*( ,..., ) Ф( ,..., ).
nn x n xx x x x      (21)

Рівняння (20) є загальним рівнянням для ви-

значення функції Ф
 по заданій функції Ф. Для 

цього, згідно з методом Бесса, досить визначи-

ти величини ( ) ( 1, )
ix i n   , а потім підставити 

майбутні значення координат системи 
ii xx    у 

рівняння поверхні перемикання системи без за-

пізнювання.

Застосування методу Бесса в нашому випадку 

відповідає повороту кривих КiLi… і OQi
iKi

iLi
i… 

(i = 1, 2, 3, 4) навколо центрів початкових кіл 

О1...О8 (рис. 3) на кут    Отримані в ре-

зультаті зазначеного перетворення оптимальні 

криві перемикання компенсованої оптимальної 

системи стабілізації Opiqi
iki

i… і Odikili… (i = 1, 2, 

3, 4) розбивають площину ( 1x  , 2x  ) на вісім 

криволінійних квадрантів, значення оптималь-

них керувань в яких відповідають наведеним 

на рис. 6.

Тут же наведено оптимальну фазову траєкто-

рію з початкової точки А, побудовану з ураху-

ванням умови (9), щоб КЛА після закінчення 

Рис. 5. Геометрична інтерпретація методу Бесса

Рис. 6. Фазовий портрет компенсованої оптимальної 

системи керування кутовою швидкістю

Нехай поверхня перемикання при відсутності 

запізнювання відома і має вигляд

1 2Ф( , ,..., ) 0,  .n
nx x x x X 

або, якщо функція Ф вирішувана відносно будь-

якого аргументу, наприклад x1, це запишеться як

 1 2 3( , ,..., ) 0, n
nx x x x x X    . (18)
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процесу оптимального демпфування як завгод-

но довго залишався в заданому кінцевому поло-

женні x1(Т) = x2(Т) = 0. Це досягається в системі 

демпфування раптових відхилень кутових швид-

костей побудовою кривих відключення одразу 

двох керувань у момент часу Т – .

Криві відключення на фазовій площині ( 1x ,

2x ) знайдені як геометричне місце точок, що 

переводяться в початок координат за час . Ці 

криві по суті є не чим іншим, як мінімальною 

ізохроною. Оскільки в компенсованій систе-

мі останнім виявиться рух по першій дузі, яка 

примикає до початку координат оптимальної 

системи без запізнювання (рис. 3), то в залеж-

ності від того, буде час запізнювання  меншим 

(рівним) від часу руху по першій дузі (випадок 

1) чи більшим (випадок 2), будуть отримані дві 

ізохрони відключення, які наведені на рис. 7 і 8 

відповідно.

Таким чином, застосування отриманих кри-

вих перемикання і відключення дозволяє одно-

значно визначати значення оптимальних керу-

вань в залежності від поточного стану КЛА, яке 

відображається відповідною точкою на фазовій 

площині.

ПРАКТИЧНА РЕАЛІЗАЦІЯ

Фактично алгоритм оптимального демпфуван-

ня раптових відхилень кутових швидкостей КЛА 

визначається знаходженням точки (x1, x2), де 

x1 і x2 — поточні значення кутових швидкостей 

КЛА, на фазовій площині (x1, x2) відносно об-

ластей, визначених отриманими оптимальними 

кривими перемикання і відключення. 

В залежності від технічного оснащення КЛА 

пропонуються два варіанти реалізації алгоритму 

оптимальної стабілізації:

1. Автономний пристрій у бортовій системі 

керування КЛА при відсутності досить потужно-

го бортового обчислювача (рис. 9).

2. Оптимальний алгоритм демпфування рап-

тових відхилень кутових швидкостей, реалізова-

ний повністю в бортовому обчислювачі КЛА при 

достатній для цього потужності.

У першому варіанті в автономному пристрої 

для реалізації оптимального алгоритму демпфу-

вання раптових відхилень кутових швидкостей 

КЛА пропонується використовувати метод про-

гнозування на основі аналогових швидкодіючих 

моделей динаміки об’єктів керування (в нашому 

випадку КЛА), що працюють у зворотному при-

скореному масштабі часу [15, 18]. Даний метод 

передбачає конструювання швидкодіючих ре-

гуляторів на основі аналізу перетину траєкто-

рії руху точки, яка відображає поточний стан 

Рис. 7. Ізохрона відключення (випадок 1)

Рис. 8. Ізохрона відключення (випадок 2)
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об’єкта керування у фазовому просторі, з опти-

мальними поверхнями перемикання. 

Пропонований автономний пристрій демп-

фування раптових відхилень кутових швидко-

стей працює в автоматичному режимі наступ-

ним чином. 

Швидкодіюча модель в залежності від поло-

ження точки поточного стану КЛА на фазовій 

площині (x1, x2) за сигналами з блоку керуван-

ня моделлю БКМ, розподільника Р, блоку змін-

них коефіцієнтів БЗК будує відповідні дуги кіл 

або безпосередньо в координатах (x1, x2) при 

відкритих ключах К1, К2, або через координат-

ний перетворювач КП в координатах, 2x ) при 

відкритих ключах К3, К4. Постійне відтворення 

цих дуг забезпечується нуль-органами НО1, НО2 

і схемою скидання СС кінцевих координат для 

встановлення відповідних початкових умов. При 

цьому вибір відповідних дуг кіл здійснюється за 

допомогою запам’ятовувальних пристроїв ЗПi і 

суматора С. Якщо сигнал з суматора С дорівнює 

нулеві, що свідчить про збіг поточних значень 

кутових швидкостей КЛА і координат оптималь-

ної кривої перемикання, то нуль-орган НО3 дає 

сигнал на БУМ для визначення оптимальних 

значень керувань u1(t) і u2(t). Одночасно цей же 

сигнал надходить у блоки Р і БЗК, які обирають 

відповідним чином коефіцієнти для відтворення 

потрібних дуг кіл. Далі повторно реалізується за-

значений вище процес до наступного збігу коор-

динат точки поточного стану КЛА і координат 

відповідної оптимальної кривої перемикання. 

Виконання умови (9) забезпечується блоком від-

ключення керувань БВК.

У другому варіанті оптимальний алгоритм 

демпфування раптових відхилень кутових швид-

костей КЛА реалізується відповідною програмою 

з відтворенням на моніторі повного фазового 

портрета компенсованої оптимальної системи. 

В цьому варіанті можлива реалізація оптималь-

ного програмного оптимального демпфування 

раптових відхилень кутових швидкостей в авто-

матичному режимі при виконанні умови (9) і ви-

моги до тривалості процесу стабілізації, яка по-

винна бути більшою за тривалість оптимального 

процесу демпфування раптових відхилень куто-

вих швидкостей в задачі максимальної швидко-

дії, тобто при k   у функціоналі (8). Крім того, 

на відміну від першого варіанту при необхідності 

в цьому варіанті можливе також ручне керуван-

ня з використанням повного фазового портрета 

компенсованої оптимальної системи на екрані 

монітора.

ВИСНОВКИ

На основі принципу максимуму і методу фазо-

вої площини розв’язано задачу синтезу опти-

мального по витраті палива закону демпфування 

кутових швидкостей КЛА. Проблему наявності 

запізнювання в контурі керування пропонується 

Рис. 9. Блок-схема оптимального керівного пристрою
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розв’язувати на основі методу компенсації Бес-

са [12]. Для цього в роботі отримано оптималь-

ні криві перемикання і відключення керувань 

у компенсованій оптимальній системі демпфу-

вання раптових відхилень кутових швидкостей 

КЛА. Залежно від технічного оснащення КЛА 

пропонуються два варіанти реалізації алгоритму 

оптимального демпфування, а саме:

— автономний пристрій у бортовій системі ке-

рування КЛА при відсутності достатньо потуж-

ного бортового обчислювача;

— оптимальний алгоритм демпфування, ре-

алізований повністю у бортовому обчислювачі 

КЛА при достатній для цього потужності.

Отримані криві перемикання і використання 

прогнозних моделей, які працюють періодично 

у зворотному прискореному масштабі часу, мо-

жуть служити основою і для розв’язування задачі 

оптимальної орієнтації (задача 2). Для цього не-

обхідно до системи рівнянь (2) додати рівняння 

кутового положення КЛА, які пов’язують кутові 

швидкості з кутами Ейлера.
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OPTIMAL DAMPING OF DEVIATIONS OF ANGULAR SPEEDS OF AN AXISYMMETRIC SPACE AIRCRAFT

This paper considers the problem of optimal fuel consumption damping of sudden deviations of angular velocities of an ax-

isymmetric spacecraft with a constant speed of rotation around the main axis of symmetry. This assumption has some practical 

significance and may be due to the creation of artificial gravity on the spacecraft.

The idea of artificial gravity due to the rotation of an axisymmetric cylindrical spacecraft is based on the principle of equiva-

lence of the force of gravity and the force of inertia. The urgency of the fuel consumption optimization problem is due to the 

presence of its limited stock onboard the spacecraft.

The optimization problem is solved based on the maximum principle and the phase plane method. The authors of the article 

determine the structure of optimal fuel consumption processes with three levels of control, and the number of their switches 

depends on the initial conditions.

Synthesized on the phase plane, the optimal switching curves divide the phase plane into eight curvilinear quadrants, which 

uniquely determine the values of the optimal control effects by the current values of the deviations of the angular velocities of the 

spacecraft. The problem of the possible presence of a delay in the control loop is proposed to be solved based on the Bess com-

pensation method. To do this, the corresponding optimal curves of switching and disabling the controls are built as geometric 

locations of points remoted for the time of delay from the found curves of switching and the beginning of coordinates accord-

ingly. It allows us to avoid the emergence of steady self-oscillations in a control contour and to provide a condition of keeping 

the spacecraft in a given final state after the completion of the stabilization process. Depending on the technical equipment of 

the spacecraft, two variants of the optimal damping algorithm are offered, namely: an autonomous device in the onboard control 

system of the spacecraft in the absence of a sufficiently powerful onboard computer, or the optimal damping algorithm, imple-

mented entirely in the onboard computer of the spacecraft in case of its sufficient power.

Keywords: axisymmetric spacecraft, angular stabilization of spacecraft, fuel consumption optimization, maximum principle, 

phase plane, optimal switching curves, Bess method, the predictive models.
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ДЕТОНАЦІЙНИЙ ДВИГУН ДЛЯ ВІДВЕДЕННЯ 
ВІДОКРЕМЛЕНОГО СТУПЕНЯ РАКЕТИ З КОСМІЧНОЇ ОРБІТИ

Розглянуто можливі шляхи розв’язання проблеми зменшення засміченості космічних орбіт відокремленими ступенями ра-

кет космічного призначення, серед яких: застосування гальмівної детонаційної двигунної установки; газифікація залиш-

ків палива та використання газореактивної системи для створення імпульсу гальмування; продовження роботи основної 

двигунної установки після розділення ступенів; використання гарпуна для захвату ступеня та паруса для подальшого 

його гальмування; використання антиракет чи бойових лазерів для руйнування ступеня на орбіті з подальшим спаленням 

фрагментів ступеня в атмосфері Землі. Для вибору оптимального способу вилучення з орбіти відпрацьованих верхніх сту-

пенів ракет та розгінних блоків застосовано метод арифметичної прогресії, який має певні переваги порівняно з класич-

ним методом аналізу ієрархій та вільний від притаманних цьому методу недоліків. Отримано ранжований ряд варіантів 

розв’язання проблеми за п’ятьма найбільш суттєвими критеріями ефективності та доведено його стійкість. Запропо-

новано нову принципову схему гальмівної детонаційної двигунної установки. Спалення залишків компонентів ракетного 

палива у детонаційному режимі дозволяє з максимально можливою ефективністю створювати імпульс тяги, необхідний 

для відведення відокремленого ступеня ракети з космічної орбіти. Проаналізовано характер залежності гальмівного ім-

пульсу швидкості, швидкості входження відокремленого ступеня ракети-носія до атмосфери Землі, потрібного значення 

величини питомого імпульсу тяги гальмівної двигунної установки (на прикладі другого ступеня ракети-носія «Зеніт») від 

кута входження до атмосфери. Отримано нову аналітичну залежність, яка пов’язує величину тяги та питомого імпульсу 

тяги детонаційного двигуна з визначальними параметрами процесу детонації. Проведено обчислювальний експеримент 

та здійснено порівняння отриманих результатів з результатами розрахунку питомого імпульсу тяги за допомогою нової 

формули для паливних композицій на основі кисню, а також з відомими експериментальними даними та даними чисельного 

моделювання інших дослідників. Використання результатів дослідження дозволяє здійснювати оперативну оцінку проєк-

тних параметрів детонаційного двигуна на етапі розгляду технічних пропозицій.

Ключові слова: способи вилучення з орбіти відокремлених ступенів ракети; гальмівна детонаційна двигунна установка; 

принципова схема детонаційного двигуна; метод арифметичної прогресії; питомий імпульс тяги детонаційного двигуна.
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ВСТУП

Міжнародні норми права у сфері використан-

ня космічного простору декларують необхід-

ність видалення з космічної орбіти відділеного 

ступеня ракети після виведення нею корисного 

навантаження на задану орбіту. Залишки рідких 

компонентів палива баках відокремленого сту-

пеня підлягають пасивації.

Вибухові процеси руйнування баків є джере-

лом утворення значної частини космічного сміт-

тя (до 47 %). Основна причина вибухових руй-

нувань баків — це перегрівання залишків палива 

(більш ніж 45 % випадків). Якщо у 1987 р. загаль-

на кількість залишених на орбітах верхніх (дру-

гих і третіх) ступенів ракет та розгінних блоків 

становила близько 1000 об’єктів, то у наступні 30 

років вона подвоїлась. За підрахунками NASA за 

станом на серпень 2007 р. було зафіксовано 194 

випадки вибухового руйнування об’єктів кос-

мічного призначення. 

Відомі кілька десятків способів боротьби з 

космічним сміттям. Вони поділяються на дві ве-

ликі групи: запобігання їхньому утворенню та 

ліквідація вже наявних об’єктів. Слід зауважити, 

що швидкість зростання кількості новоутворе-

них об’єктів космічного сміття значно виперед-

жає темпи їхнього знешкодження усіма відоми-

ми способами.

ОСНОВНІ РЕЗУЛЬТАТИ ДОСЛІДЖЕНЬ

Серед основних способів, які можна застосову-

вати для зменшення кількості відпрацьованих 

верхніх ступенів ракет та розгінних блоків, мож-

на виділити такі.

1. Застосування детонаційної двигунної уста-

новки (інноваційний спосіб) дозволяє з високою 

точністю створювати гальмівний імпульс тяги за 

рахунок повної утилізації залишків компонен-

тів палива у баках ступенів ракет. При цьому за 

величиною питомого імпульсу тяги детонаційна 

двигунна установка (ДДУ) не поступається мар-

шовому рідинному ракетному двигуну.

2. Газифікація залишків палива у баках ступеня 

ракети. При застосуванні системи газифікації 

залишків компонентів ракетного палива (КРП) 

виникає необхідність підбору типу газогене-

рувальної суміші залежно від фізико-хімічних 

властивостей компонента палива. Використан-

ня додаткових пристроїв та хімічних речовин 

значно збільшує вагу конструкції. До того ж при 

скиданні газифікованих залишків КРП через 

газореактивну систему гальмування ступеня не-

можливо забезпечити прийнятне значення ве-

личини гальмівного імпульсу тяги.

3. Забезпечення роботи двигунної установки 

після розділення ступенів до повного спорожнін-

ня баків. Залишки незабору компонентів з па-

ливних баків визначаються виникненням явища 

кавітації на забірному пристрої або на вході до 

насосів турбонасосного агрегату.

4. Використання гарпуна і паруса. Розроблений 

та успішно випробуваний у 2018 р. британськи-

ми вченими зонд «Remove DEBRIS» виконує за-

хват космічного об’єкта за допомогою гарпуна з 

подальшим відбуксуванням його до атмосфери 

Землі розкритим космічним парусом. Основним 

недоліком цього способу є необхідність виве-

дення у космічний простір спеціального апарата 

з власною двигунною установкою, що збільшує 

ймовірність виникнення надзвичайних ситуацій 

на робочих орбітах.

5. Використання протисупутникових ракет або 

лазерів для подрібнення великих фрагментів кос-

мічного сміття, які пізніше можна спрямувати 

для їхнього спалення в атмосфері Землі. Лазери, 

які випромінюють в інфрачервоному діапазоні, 

встановлюють на супутниках. Керування ними 

здійснюється за командами із Землі. Слід зазна-

чити, що кількість дрібних фрагментів важко 

контролювати, і вона може бути дуже значною. 

Тому такі фрагменти становлять значну небез-

пеку для діючих у космічному просторі об’єктів.

6. Використання двигуна, який підключають до 

космічного об’єкта на Землі (компанія D-Orbit). 

Розробники називають проєкт «системою знят-

тя з експлуатації», тому що після закінчення ко-

рисного терміну дії космічного апарата він разом 

з підключеним заздалегідь двигуном буде спря-

мований до атмосфери та згорить у ній. Авто-

номний додатковий двигун потребує наявності 

запасів власного палива та системи живлення. 

7. Використання дренажно-запобіжного клапа-

на, через який відбувається викидання залишків 

палива до космічного простору. Можна відзна-
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В4 — використання гарпуна і паруса,

В5 — підключення спеціального двигуна.

Відомий метод вибору найкращого з усіх мож-

ливих варіантів розв’язання науково-технічної 

задачі – метод аналітичної ієрархії, є одним з 

найбільш поширених [9]. Метод аналізу ієрархій 

(МАІ) враховує показники переваги критеріїв та 

показники переваги варіантів за окремими кри-

теріями. Однак при практичному застосуванні 

МАІ шкали відносин, за якими здійснюється 

оцінка ступенів переваги варіантів за кожним з 

критеріїв, жодним чином не пов’язані між со-

бою та з вагомістю критеріїв. У випадку повно-

го порядку ранжування локальних критеріїв, 

тобто коли немає однакових за важливістю кри-

теріїв, та має місце повний порядок ранжуван-

ня варіантів за кожним критерієм, доцільним є 

використання методу арифметичної прогресії 

[7]. Перевагами цього методу є його простота та 

можливість з’ясування впливу найважливішого 

критерію порівняно з найменш важливим кри-

терієм, на стійкість отриманого ранжованого 

ряду варіантів. До того ж метод арифметичної 

прогресії позбавлений основного недоліку, при-

таманного МАІ.

Для порівняння альтернативних способів від-

ведення ступеня ракети та вибору найкращого з 

них застосуємо такі критеріальні показники:

К1 — можливість використання залишків КРП 

для створення необхідного імпульсу гальмування,

К2 — додаткова маса конструктивних елемен-

тів, необхідних для реалізації обраного способу,

К3 — вартість,

К4 — конструктивна досконалість,

К5 — простота реалізації.

чити низькі надійність та ефективність даного 

способу у зв’язку з можливістю заклинювання 

клапана при перекритті його прохідного перері-

зу конденсованими твердими частинками ком-

понентів палива.

8. Використання спеціальних зовнішніх при-

строїв для гальмування у атмосфері, робота яких 

заснована на різних фізичних явищах:

– стрічки з противагою (гальмування об’єкта 

відбувається за рахунок градієнта гравітації),

– провідного (електродинамічного) троса (у 

цьому випадку використовують магнітне поле 

Землі),

– атмосферного паруса, який є надувним ба-

лоном або плівкою, натягнутою на телескопіч-

них штангах (гальмування відбувається за раху-

нок аеродинамічного опору).

Застосування подібних гальмувальних при-

строїв обмежено масою та геометричними роз-

мірами об’єктів космічного простору, тобто їх 

неможливо ефективно використовувати для від-

ведення відпрацьованих ступенів ракет з орбіт 

функціонування.

Для подальшого аналізу залишимо тільки такі 

способи відведення з орбіт ступенів та розгінних 

блоків, які за своїми характеристиками є най-

більш ефективними. Тобто, останні три способи 

можна виключити з подальшого розгляду .

Отже, множина способів відведення ступенів 

ракети (варіантів) складається з таких елементів:

В1 — використання детонаційної двигунної 

установки,

В2 — газифікація палива,

В3 — продовження роботи основної ДУ після 

розділення ступенів,

Таблиця 1. Місця критеріїв та місця варіантів за кожним з критеріїв у відповідних повністю ранжованих рядах

Критерії Місця варіантів в ранжованих рядах варіантів за критеріями

Кі
місце критерію 

в ряду критеріїв, і
варіант

B1

варіант

B2

варіант

B3

варіант

B4

варіант

B5

К1 1 1 2 3 4 5

К2 2 3 1 2 4 5

К3 3 2 3 1 4 5

К4 4 2 5 3 1 4

К5 5 3 4 2 5 1
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Результати ранжування критеріїв та варіантів 

за кожним з критеріїв наведено у табл. 1.

Розрахунок показників вагомості критеріїв i 
будемо проводити за формулою [6]:

 

2[ ( 1) ( 1)( 1)]
( 1) ( 1)i

n i
n n

     
 

  
,  (1)

де  — коефіцієнт, який визначає рівень переваги 

показника вагомості найважливішого критерію 

порівняно з найменш важливим, приймаємо  = 

= 3, n — кількість критеріїв, i — номер критерію 

у повністю ранжованому ряду критеріїв.

Показник вагомості варіантів за кожним з кри-

теріїв i  розраховується за співвідношенням
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,  (2)

де i — коефіцієнт, що визначає рівень перева-

ги показника вагомості найважливішого варіан-

та порівняно з найменш важливим варіантом за 

i-м критерієм (приймаємо i = 3), m — кількість 

варіантів, i — номер місця варіанта  у повному 

ранжованому ряду варіантів за i-м критерієм.

Узагальнений показник вагомості кожного з 

варіантів  визначається як

 1

n

i i
i

 


    .  (3)

Результати розрахунків за формулами (1)—(3) 

показано у табл. 2.

Аналіз даних табл. 2 дозволяє дійти висновку, 

що ранжований ряд варіантів за ступенем їхньої 

переваги має такий вигляд:

 В1 > В3 > В2 > В4 > В5. (4)

Аналогічні дослі-

дження, проведені 

при значеннях коефі-

цієнта  = 4 та  = 5, 

дають такий же ре-

зультат, що доводить 

достатню стійкість 

ранжованого ряду ва-

ріантів (4).

Розглянемо деталь-

ніше спосіб видален-

ня з орбіт ступенів ракет та розгінних блоків за 

допомогою детонаційної двигунної установки.

На рис. 1 представлено принципову схему де-

тонаційної двигунної установки, призначеної 

для створення гальмівного імпульсу тяги. Пода-

ча газоподібних КРП з паливних баків окислю-

вача 1 та пального 2 здійснюється під залишко-

вим тиском газу наддуву. На вході до змішуваль-

ної головки камери двигуна 3 на лінії пального 

встановлено швидкодіючий електропневмокла-

Таблиця 2. Числове значення показників вагомості критеріїв та варіантів по критеріях γ = 3

Критерії Значення показників вагомості варіантів за критеріями βvi

Кі αі варіант B1 варіант B2 варіант B3 варіант B4 варіант B5

К1 0.3 0.3 0.25 0.2 0.15 0.1

К2 0.25 0.2 0.3 0.25 0.15 0.1

К3 0.2 0.25 0.2 0.3 0.15 0.1

К4 0.15 0.25 0.1 0.2 0.3 0.15

К5 0.1 0.2 0.15 0.25 0.1 0.3

1

n

i i
i

 


    0.2475 0.22 0.2375 0.1675 0.1275

Рис. 1. Принципова схе-

ма гальмівної детонацій-

ної двигунної установки: 

1 — бак окислювача, 2 — 

бак пального, 3 — камера 

детонаційного двигуна, 

4 — ЕПК пального, 5 — 

ЕПК окислювача, 6 — 

пристрій ініціювання 

детонації, 7, 8 — газифі-

катори
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Рис. 2. Залежність величини питомого імпульсу тяги Isp 

від величини початкового тиску р0 у камері двигуна (за 

даними [22])

Рис. 3. Залежність Vг, Vвх та Isp  від значення вх

пан (ЕПК) 4, а на лінії окислювача — ЕПК 5. 

Ініціювання детонації здійснюється за допомо-

гою спеціального пристрою 6. Біля нижніх днищ 

баків встановлено газифікатори, які запобігають 

потраплянню рідких компонентів палива до де-

тонаційної камери.

Після відділення ступеня ракети та зупин-

ки маршового та рульового рідинних ракетних 

двигунів подається команда на відкриття ЕПК 

4 і ЕПК 5. Газоподібні компоненти палива під 

тиском наддуву поступають до змішувальної го-

ловки камери детонаційного двигуна. Процес 

детонації ініціюється за допомогою пристрою 

6. Продукти детонації, що витікають з реактив-

ного сопла, створюють необхідний гальмівний 

імпульс тяги. Цифрова точність відтворення 

імпульсу тяги забезпечується зміною частоти 

робочого процесу у детонаційній камері (ДК). 

Термічна ефективність детонаційного циклу за-

лишається високою при зміні величини тиску 

подачі компонентів палива у широкому діапа-

зоні. За різними оцінками питомий імпульс тяги 

детонаційної  двигунної установки Isp на декіль-

ка (приблизно 5 %) відсотків перевищує величи-

ну Isp сучасних рідинних ракетних ДУ.

Необхідне значення імпульсу швидкості гV  

при імпульсному оптимальному гальмуванні мож-

на визначити за допомогою співвідношення [8]:

 

г 0 2
вх

2( 1)
1

( sec ) 1

r
V V

r

 
   

   
, (5)

де r   0r / атмr — кут входження ступеня ракети 

до атмосфери, V0 — колова швидкість, 0r  — ра-

діус колової орбіти, атмr — умовний радіус атмо-

сфери Землі.

Значення швидкості входження об’єкта до ат-

мосфери Землі Vвх є функцією кута входження:

 
2

вх 0 г 0(1 / ) 2( 1)V V V V r    . (6)

Для визначення значення питомого імпульсу 

тяги Isp детонаційної двигунної установки, який 

забезпечує необхідне значення гальмівного ім-

пульсу швидкості, скористуємось формулою Ці-

олковського:

 г 0ln( / )sp kV I M M  , (7)

де M0 — маса ступеня ракети із залишками пали-

ва, Mk — маса конструкції.

Результати розрахунків за формулами (5), (6) 

та проєктно-балістичних розрахунків Isp для 

другого ступеня РН «Зеніт» з використанням (7) 

представлено на рис. 3.

Після визначення оптимального значення 

кута гальмування можна встановити відповідне 

значення величини питомого імпульсу тяги, яке 

забезпечує задані чи обрані параметри входу до 

атмосфери Землі.



37ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2021. Т. 27. № 4

Детонаційний двигун для відведення відокремленого ступеня ракети з космічної орбіти

Фундаментальну теорію детонації було роз-

роб лено Чепменом і Жуге наприкінці XIX і по-

чатку XX сторіччя [10, 18] та Зельдовичем, фон 

Ньюменом, Дьорінгом [23], [20], [12] у 1940-х рр. 

Подальшого розвитку теорія детонаційних про-

цесів набула у 1960-х рр. завдяки роботам Л. Д. 

Ландау та Є. М. Ліфшіца [19]. У своїх теоретич-

них дослід женнях вони застосовували класичний 

метод характеристик. Сучасні дослідники вико-

ристовують наукову спадщину основоположни-

ків теорії детонації з метою створення зручного 

інструментарію, призначеного для проведення 

теоретичних розрахунків та узагальнення даних 

фізичного й обчислювального експериментів. 

У цьому напрямку найбільш відомими є моделі 

процесу детонації, запропоновані у роботах [13, 

15, 17, 21]. Матеріали, викладені нижче, є про-

довженням досліджень [13, 21].

На відміну від традиційних реактивних та ра-

кетних двигунів літальних апаратів, які працю-

ють за циклом Брайтона, у детонаційних дви-

гунах підвищення тиску у камері відбувається у 

процесі виділення тепла. Тобто, такі двигуни не 

потребують наявності спеціальних агрегатів для 

підвищення тиску компонентів палива на вхо-

ді до камери згоряння. Двигуни детонаційного 

спалення працездатні при зниженому тиску у 

паливних баках. Це означає, що вони можуть 

ефективно використовувати залишки палива 

для виконання польотного завдання. У нашому 

випадку – для здійснення керованого знижен-

ня з орбіти відпрацьованого ступеня ракети. До 

того ж, значення величини питомого імпульсу 

тяги навіть в умовах значного зниження тиску у 

баку р0 змінюється несуттєво [22], якщо величи-

на початкового тиску р0 > 5·104 Па (див. рис. 2).

Імпульс тяги камери детонаційного двигуна 

без соплового насадка (СН) визначається відо-

мою формулою [21]:
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( )
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*
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D a

  
     

  
k , (8)

де P0 — тяга ДК, cycle  — тривалість детонаційно-

го циклу, Vk — об’єм ДК (без СН), CJD   — швид-

кість руху детонаційної хвилі (ДХ),
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— відома газодинамічна функція,  — параметр 

процесу детонації (у подальших розрахунках 

приймається = 0.5), а* і p* — швидкість звуку 

та тиск газу в області гальмування (в області за 

хвилею Тейлора, де швидкість продуктів детона-

ції u = 0), ph — тиск навколишнього середовища 

(для верхніх ступенів ракет можна прийняти ph 

рівним нулю),  = cp/cv — відношення питомих 

теплоємностей продуктів детонації, MCJ — число 

Маха у точці Чепмена — Жуге.

Відповідно питомий імпульс тяги (ПІТ) до-

рівнює
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, (9)

де 0  — щільність здатної до детонації паливної 

суміші.

Після нескладних перетворень отримуємо 

зручну для подальшого аналізу залежність:
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де 0 — відношення питомих теплоємностей 

здатної до детонації паливної суміші,
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— газодинамічна функція.

Значення газодинамічної функції ( , )CJM    

представлено на рис. 4.

Значення швидкості детонації можна отрима-

ти з відомого співвідношення:
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, (11)

де p0, v0, pCJ, vCJ — тиск та питомий об’єм перед 

ДХ та у точці Чепмена — Жуге відповідно.
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Рис. 5. Порівняння теоретичних (стовпчик 1 — обчислю-

вальний експеримент, 2 — розрахунок за формулою (10), 

3 — дані [21], 4 — дані [13]) та експериментальних даних 

(квадратики — дані [13], кружечок — [16], точка — [11], 

хрестик — [14]) 

Для розрахунку величини MCJ доцільно вико-

ристовувати формулу [8]:

0 0

0 0 0 0

( )( 1) ( )( 1)
2 ( 1) 2 ( 1)CJM
         

     
     

, (12)

де 
2 2

0( 1) / (2 )cq a     — безрозмірна теплота 

детонації, a0 — швидкість звуку у паливній су-

міші перед фронтом ДХ, qc — теплота детонації.

Відносну тягу камери двигуна 0P  = 0 0/ ( )P p A  

(А — площа поперечного перерізу камери, p0 — 

тиск, під яким паливна суміш поступає до ДК) 

можна розрахувати з використанням співвідно-

шення
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, (13)

де /CJ CJkL D   — інтервал часу, протягом якого 

фронт детонаційної хвилі проходить відстань від 

змішувальної головки до виходу з ДК (Lk — до-

вжина камери).

На рис. 5 представлено результати розрахун-

ків величини ПІТ, здійснені за отриманою у цьо-

му дослідженні аналітичною залежністю, та нові 

результати обчислювального 2D-експерименту, 

проведеного за моделлю [4].

Обчислювальний експеримент базується на 

використанні TVD-схеми підвищеного порядку 

апроксимації за методикою, на яку є посилання 

у роботі [1]. На тому ж рис. 5 наведено резуль-

тати теоретичних розрахунків у роботах [13, 21] 

та відомі експериментальні оцінки величини 

ПІТ [11, 14, 16], кількість яких є дуже обмеже-

ною. Із зіставлення нових даних з результатами 

інших досліджень та даними експериментів ви-

дно, що розбіжність між ними лежить у допус-

тимих межах (не перевищує 12 %). Разом з тим 

слід зазначити, що результати обчислюваль-

ного 2D-експерименту є точнішими порівня-

но з результатами розрахунків, заснованих на 

1D-моделях [1]. Суттєву (близько 23 %) розбіж-

ність між даними експерименту та результатами 

розрахунків і числового моделювання виявлено 

лише при використанні ацетилену, теплофізичні 

властивості якого є певною мірою аномальни-

ми, про що вже раніше зазначалось у досліджен-

ні [2]. Відмінність між експериментальними 

даними [13, 14], які стосуються етилену, можна 

пояснити наявністю похибок та недосконалістю 

методики вимірювання величини ПІТ. Відомо, 

що найбільш точні результати вимірювання ПІТ 

в експериментах з ДД отримано за допомогою 

балістичного маятника [5].

В умовах майже повної відсутності експери-

ментальних даних стосовно величини ПІТ каме-

ри детонаційного двигуна використання нової 

аналітичної залежності дозволяє по добре відо-

мим термодинамічним параметрам процесу дето-

нації, які наведено у фаховій літературі, проводи-

Рис. 4. Результати розрахунків ( , )CJM  : криві 1—5 від-

повідно для (1.1, М), (1.2, М), (1.3, М), (1.4, М), 

(1.5, М)

Lk
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виконання польотного завдання при контрольо-

ваному спусканні ракети космічного призначен-

ня здійснюється за рахунок зміни частоти сліду-

вання імпульсів тяги та ступеня заповнення ДК 

здатною до детонації паливною сумішшю. Отже, 

за величиною питомого імпульсу тяги, який 

створює детонаційна ДУ, задовольняється вимо-

га щодо гальмівного імпульсу швидкості, необ-

хідного для керованого спуску степенів ракет до 

атмосфери Землі.

ВИСНОВКИ

1. Обґрунтовано вибір оптимального способу 

видалення відокремлених верхніх ступенів ракет 

та розгінних блоків з космічних орбіт.

2. Запропоновано нову принципову схему 

ДДУ, призначеної для створення гальмівного ім-

пульсу тяги.

3. Отримано нові аналітичні залежності, що 

дозволяють здійснювати оцінку визначальних 

параметрів гальмівної ДДУ на етапі розгляду 

можливих варіантів проєктних рішень.

4. Проведено обчислювальний експеримент 

та здійснено порівняльний аналіз результатів 

обчислювального експерименту, розрахунків за 

новою аналітичною формулою, результатів роз-

рахунків інших дослідників та даних експери-

ментальних досліджень з визначення питомого 

імпульсу тяги детонаційного двигуна.

ти розрахунки та оцінювати визначальні характе-

ристики ДД на ранніх стадіях проєктування.

Питомий імпульс тяги ДК зі СН можна визна-

чити за співвідношенням

 0sp sp NI I K , (14)

де KN — коефіцієнт тяги сопла. 

У загальному випадку значення KN визнача-

ється польотними умовами та формою сопла [3]. 

При цьому необхідно враховувати особливості 

робочого процесу детонаційного двигуна та склад 

газу, який заповнює СН, наприклад при викорис-

танні системи продувки й охолодження [4].

На ділянці траєкторії руху відокремленого 

ступеня ракети у щільних шарах атмосфери до-

цільним є використання ежекторного підсилю-

вача тяги. У процесі взаємодії нестаціонарно-

го реактивного струменя продуктів детонації з 

атмосферним повітрям між ними відбувається 

ефективний енергообмін, внаслідок якого ве-

личина тяги може збільшуватись у 1.5...2 рази і 

більше. Величина збільшення тяги в основному 

залежить від конструктивних параметрів ежек-

тора (діаметра, довжини, форми тощо) та взаєм-

ного розташування ежектора та сопла ДД. Таким 

чином забезпечується кероване доставлення 

ступеня до визначеної ділянки земної поверхні 

у зоні відчуження або до заданого небезпечного 

для судноплавства району світового океану з по-

дальшим затопленням ступеня. Висока точність 
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THE STAGE DEORBITING WITH A DECELERATION PULSE DETONATION ENGINE

The article discusses the issues related to reducing the amount of space debris from rocket stages. The main ways to remove the 

separable part of a rocket from a space orbit are: the usе of a deceleration detonation propulsion system; gasification of fuel 

residues and the use of a gas-reactive deceleration pulse system; continuation of the work of the main propulsion system after 

the separation of stages; the use of a harpoon to capture the rocket stage and the use of sail for its further braking; the use of 

anti-missile or combat lasers to destroy a stage on the orbit followed by the stage fragments’ burning in the Earth’s atmosphere.

To select the optimal method for removing from the orbit the separated part of a space rocket, the arithmetic progression method 

was applied. It has certain advantages over the classical hierarchy analysis method and has no inherent disadvantages of this meth-

od. A ranked row of solutions was obtained according to the five most significant performance criteria, and its stability was proved.

A new deceleration detonation propulsion design scheme is proposed. Detonation burning of residual fuel components pro-

vides the maximum possible value of the deceleration thrust impulse. Using the example of the second stage of the “Zenit” 

launch vehicle, we analyzed the nature of the dependence of the entry angle into the atmosphere on the important characteristic 

parameters: the deceleration speed impulse, the entry speed into the Earth’s atmosphere of the separated launch vehicle stage, 

the required value of the specific thrust impulse of the deceleration propulsion system. A new analytical formula has been ob-

tained, which connects the thrust and specific thrust impulse values of the detonation engine with the determined detonation 

process parameters. The results of the computational experiment were compared with the results of calculating the specific 

thrust impulse using the new formula for oxygen-based fuel compositions, known experimental data, and numerical simulation 

data of other authors. The data obtained in this study make it possible to evaluate the design parameters of the deceleration 

detonation engine at the stage of analyzing technical proposals.

Keywords: ways to remove the separable part of a rocket, deceleration detonation propulsion system, deceleration detonation 

propulsion design scheme, the arithmetic progression method, specific thrust impulse.
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АВТОМАТИЗОВАНЕ РОЗПІЗНАВАННЯ МІСЬКОЇ РОСЛИННОСТІ 
ТА ВОДОЙМ ЗА ЗНІМКАМИ ЗІ СУПУТНИКА «JILIN-1А»

Наведено результати експериментального тестування розробленої методики автоматизованого розпізнавання рослин-

ності та водойм на території міст за багатоспектральними знімками зі супутника «Jilin-1А». Дослідження включали 

проведення автоматизованого розпізнавання рослинності та водних об’єктів на обраній території спостережень за знім-

ками надвисокого просторового розрізнення видимого та ІЧ-діапазонів і наступного порівняння отриманих результатів 

з результатами візуального дешифрування. Отримані результати обробки знімків зі супутника «Jilin-1А» відповідно до 

запропонованої методики підтвердили достатньо високу точність автоматизованого виділення границь розпізнаних 

об’єктів у порівнянні з результатами інтерактивного візуального розпізнавання цих же знімків. На різних тестових ділян-

ках отримано добре розділення класів рослинності і води при тих самих настроюваннях порогів бінаризації. Точність авто-

матичної класифікації рослинності та водойм (без урахування похибок еталона) для різних тестових ділянок становила 

81....92 %, а значення коефіцієнта Каппа лежали у межах 0.68...0.85. Порівняння нормалізованих індексних зображень, 

отриманих із супутників «Jilin-1А» і «Sentinel-2A», показало незначні розбіжності значень NDVI та істотні розбіжності 

для NDWI і MNDWI, що зумовлено використанням різних спектральних каналів (SWIR і NIR). Дані розбіжності можна 

істотно зменшити, використовуючи поправочні коефіцієнти.

Аналіз впливу зменшення розрядності вихідних знімків (з 10 до 8 біт) і наступного інформаційного стиснення (JPEG lossy 

і JPEG2000 lossless) на результати автоматизованого розпізнавання рослинності і водних об’єктів підтвердив доцільність 

і ефективність таких методів. Обсяг збережених і переданих файлів зменшувався суттєво (в 80..100 разів) при незна-

Цитування : Макаров О. Л., Білоусов К. Г., Свинаренко Д. Н., Хорошилов В. С., Мозговий Д. К., Попель В. М. 
Автоматизоване розпізнавання міської рослинності та водойм за знімками зі супутника «Jilin-1А». Космічна наука і 

технологія. 2021. 27, № 4 (131). С. 42—53. https://doi.org/10.15407/knit2021.04.042
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Вступ. Забезпечення стійкого розвитку густо-

населених територій при надзвичайно високо-

му темпі розвитку міської інфраструктури не-

можливе без одержання регулярної та досто-

вірної інформації про стан і динаміку змін всіх 

типів об’єктів, зокрема рослинних і водних. В 

умовах урбанізації, що дедалі підсилюється, і 

пов’язаного із цим різкого збільшення техно-

генного навантаження на міські екосистеми зав-

дання підвищення оперативності та вірогідності 

відновлення цифрових карт мегаполісів стоїть 

на першому місці.

Актуальність тематики досліджень. Наразі опе-

ративний контроль природних і антропогенних 

змін рослинності та водних об’єктів на терито-

рії великих міст є одним з найбільш важливих і 

актуальних завдань екологічного моніторингу 

мегаполісів в усьому світі. Однак проведення ре-

гулярного моніторингу екологічного стану вели-

ких міст є складною багатопрофільною задачею, 

яка вимагає залучення багатьох організаційно-

фінансових та науково-технічних ресурсів. Тому 

проведення досліджень з метою розробки нових 

і ефективних методик та інформаційних техно-

логій автоматизованої обробки даних ДЗЗ для 

здійснення такого моніторингу є вкрай важли-

вим і актуальним.

Поточний стан. Питанням дистанційного мо-

ніторингу навколишнього середовища присвя-

чено досить багато вітчизняних наукових пу-

блікацій і дисертацій останнього років, у яких 

наведено методи супутникового моніторингу 

рослинності [14, 17, 20, 22], водойм [2, 4, 5, 18, 21] 

та урбанізованих територій [8, 11—13, 19]. Однак 

у переважній більшості цих публікацій описа-

но приклади використання багатоспектральних 

даних ДЗЗ низького й середнього просторово-

го розрізнення, придатних для супутникового 

моніторингу лише великих рослинних і водних 

об’єктів (лісові масиви, сільгоспугіддя, ріки, 

озера тощо). Завдання оперативного моніторин-

гу рослинних і водних об’єктів на території міст 

можна ефективно вирішувати з використанням 

високодетальних супутникових знімків види-

мого та ІЧ-діапазонів. За кордоном супутнико-

ві знімки високого і надвисокого просторового 

розрізнення вже багато років успішно викорис-

товуються при розв’язуванні різних прикладних 

завдань, у тому числі для міського планування й 

екологічного моніторингу.

Формулювання проблеми. Як правило, для регу-

лярного відновлення баз просторових даних при 

актуалізації карт мегаполісів традиційно вико-

ристовувалися дані наземних вимірювань та ае-

рофотознімки. При цьому періодичність віднов-

лення карт міст була низькою (зазвичай один раз 

у кілька років), що пояснюється високою трудо-

місткістю збору та обробки даних. Широкому ви-

користанню супутникових знімків надвисокого 

просторового розрізнення перешкоджала, у пер-

шу чергу, їхня висока вартість, а також складність 

і висока вартість спеціалізованого програмного 

забезпечення та для обробки даних ДЗЗ.

Можливі шляхи вирішення. Інтенсивний роз-

виток в останні роки багатоспектральних су-

путникових сенсорів надвисокого просторового 

розрізнення, з одного боку (таблиця), і значний 

прогрес в області сучасних інформаційних тех-

нологій обробки супутникових знімків, з іншого 

боку, дозволили істотно прискорити та здешеви-

ти процес збору та обробки даних ДЗЗ, а також 

спростити доступ масових користувачів різних 

прикладних галузей до результатів їхньої оброб-

ки [3, 25]. 

чному зниженні точності класифікації (на 1...2 %). Запропонована методика дозволяє істотно підвищити оперативність 

і вірогідність відновлення карт великих міст при одночасному зниженні фінансових витрат у порівнянні із традиційною 

наземною GPS-зйомкою та аерофотозйомкою.

Завдяки високому ступеню автоматизації обробки знімків та мінімізації необхідних обчислень (у порівнянні з метода-

ми, що використовують складні класифікатори і нейронні мережі) розроблена методика може бути реалізована у вигляді 

геоінформаційного вебсервісу, який забезпечуватиме потреби широкого кола державних служб і комерційних структур, а 

також буде корисним для населення мегаполісів і туристів.

Ключові слова: супутниковий моніторинг, багатоспектральні знімки, обробка зображень, спектральні індекси, відновлен-

ня карт
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Серед наведених у таблиці супутників ДЗЗ слід 

особливо зазначити китайські супутники «Jilin-

1А» і «SuperView-1A/B/C/D», знімки з яких від-

різняються невисокою вартістю у порівнянні із су-

путниками ДЗЗ інших країн. Незважаючи на гірші 

характеристики (у першу чергу точність гео при-

в’яз ки та динамічний діапазон сенсорів), ці знімки 

можуть із успіхом використовуватися для роз в’я зу-

ван ня широкого кола прикладних завдань.

Мета і завдання досліджень. Основним зав-

данням досліджень є розробка та експеримен-

тальне тестування методики автоматизованого 

розпізнавання міської рослинності і водойм за 

багатоспектральними знімками надвисокого 

просторового розрізнення зі супутника «Jilin-

1А» з метою підвищення оперативності та віро-

гідності відновлення карт міст при одночасному 

зниженні фінансових витрат.

Вихідні дані для досліджень. За тестову ділян-

ку для відпрацьовування методології автомати-

зованого розпізнавання рослинності та водних 

об’єктів було обрано територію міста Дубай, 

одного з найбільших мегаполісів Об’єднаних 

Арабських Еміратів, який вкрай динамічно роз-

вивається. Це місто відрізняється дуже високими 

темпами змін міської інфраструктури, наявніс-

тю районів як з висотною, так і з малоповерхо-

вою забудовою, а також великою кількістю різ-

номанітних промислових і культурних об’єктів. 

У якості вихідних даних були обрані багато-

спектральні знімки надвисокого просторового 

розрізнення зі супутника «Jilin-1А» за 6 лютого 

2018 року, що були отримані у видимому та ІЧ-

діапазонах (рис. 1).

Для орторектифікації вихідних знімків було 

обрано цифрову модель рельєфу ASTER DEM із 

просторовим розрізненням 30 м (рис. 1).

Методологія досліджень. Суть досліджень по-

лягала в розроблену методики автоматизованого 

розпізнавання рослинності і водних об’єктів за 

багатоспектральними супутниковими знімками 

надвисокого просторового розрізнення види-

мого та ІЧ-діапазонів, тестування розробленої 

методики на обраній території спостережень і 

наступного порівняння отриманих результатів з 

результатами візуального дешифрування [9, 23].

Супутники з багатоспектральними сканерами надвисокого розрізнення

Супутник
Рік

запуску
Країна-оператор

Розрізнення сенсорів
Смуга

захвату,

км

Точність

геоприв’язки,

м
просторове

PAN/MS, м

радіометрич-

не, біт

кількість

каналів

«Deimos-2» 2015 Канада 1.0/4.0 10 4 12 —

TripleSat-1,2,3» (DMC-3) 2015 Великобританія 1.0/4.0 10 4 23 —

«Jilin-1А» 2015 Китай 0.8/3.2 — 4 48 —

«Kompsat-3A» 2015 Корея 0.4/1.6 14 4 12 13

«Cartosat-2C» 2016 Індія 0.65/2.0 10 4 10 100

«PeruSat-1» 2016 Перу 0.7/2.0 12 4 10 —

«SkySat-3...7» 2016 США 0.8/2.0 11 4 8 —

«Gokturk-1A» 2016 Туреччина 0.7/2.8 12 4 20 10

«SuperView-1A/B» 2016 Китай 0.5/2 11 4 12 20

«WorldView-4» 2016 США 0.3/1.2 11 4 13 3

«Cartosat-2D/2E» 2017 Індія 0.65/2.0 10 4 10 100

«Mohammed-VIA» 2017 Марокко 0.7/2.8 12 4 20 —

«SkySat-8...13» 2017 США 0.8/2.0 11 4 8 —

«Cartosat-2F» 2018 Індія 0.65/2.0 10 4 10 100

«SuperView-1С/D» 2018 Китай 0.5/2 11 4 12 20

«KhalifaSat» 2018 ОАЕ 0.72/2.98 10 4 12 —

«Vision-1» 2018 Франція 0.9/3.5 10 4 21 —
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Автоматизоване розпізнавання міської рослинності та водойм за знімками зі супутника «Jilin-1А».

Рис. 1. Вихідні знімки зі супутника «Jilin-1А» і цифрова модель рельєфу

Теоретична частина досліджень включала:

  аналіз технічних характеристик бортової 

знімальної апаратури видимого та ІЧ-діапазонів, 

а також вивчення особливостей зйомки та об-

робки багатоспектральних даних ДЗЗ зі супут-

ника «Jilin-1А»;

  оцінку інформативності стандартних нор-

малізованих різницевих індексів води і рослин-

ності, що використовують спектральні канали 

видимого та ІЧ-діапазонів [1, 16];

  визначення основних етапів і послідовності 

обробки даних ДЗЗ, вибір методів, алгоритмів і 

програмних інструментів обробки багатоспект-

ральних супутникових знімків зі супутника 

«Jilin-1А»;

  розробку власних алгоритмів, програм і 

скриптів для підвищення ступеня автоматизації 

та оперативності обробки знімків, а також з ме-

тою поліпшення інтерфейсу взаємодії з користу-

вачем.

Експериментальна частина досліджень вклю-

чала:

  проведення автоматизованого розпізнаван-

ня рослинності і водних об’єктів за багато спект-

ральними знімками зі супутника «Jilin-1А»;

  оцінку точності автоматизованого розпіз-

навання рослинності і водних об’єктів за бага-

тоспектральними знімками зі супутника «Jilin-

1А» шляхом порівняння отриманих результатів 

з результатами візуального розпізнавання рос-

линності і водних об’єктів, виконаного за тими 

ж знімками;

  оцінку ймовірності автоматизованого роз-

пізнавання рослинності і водних об’єктів за 

багатоспектральними знімками зі супутника 

«Jilin-1А», використовуючи як еталони знімки 

видимого та ІЧ-діапазонів зі супутників «Senti-

nel-2A/B», які були зроблені для тієї ж території 

у найближчі дати.

В рамках експериментальної частини дослід-

жень були виконані наступні етапи обробки та 

аналізу знімків із супутника «Jilin-1А»:

  попередня обробка супутникових знімків, 

що включає орторектифікацію, підвищення 

просторового розрізнення, кореляційну гео при-

в’яз ку до еталона та інформаційне стиснення 

(компресію);

  тематична обробка супутникових знімків, що 

включає розрахунок спектральних індексів, біна-

ризацію, морфологічну фільтрацію і векториза-

цію розпізнаних рослинних і водних об’єктів;

  визначення точності автоматизованого роз-

пізнавання рослинних і водних об’єктів з вико-

ристанням еталонів, створених вручну за резуль-

татами візуального дешифрування;

  оцінка впливу зменшення розрядності та 

інформаційного стиснення вихідних знімків 

на результати автоматизованого розпізнавання 

рослинності і водних об’єктів.

Нормалізовані різницеві індекси води і рос-

линності розраховувалися за формулами

NDVI = (BNIR – BRED)/(BNIR + BRED),

NDWI = (BGREEN – BSWIR)/(BGREEN + BSWIR),

MNDWI = (BGREEN – BNIR)/(BGREEN + BNIR),

де BNIR — спектральний канал ближнього ІЧ-

діапазону, BSWIR — спектральний канал серед-

нього ІЧ-діапазону, BRED — червоний спектраль-
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ний канал видимого діапазону, BGREEN — зеле-

ний спектральний канал видимого діапазону.

Оцінка точності класифікації. Найширше ви-

користовуються такі методи визначення точнос-

ті класифікації і розпізнавання супутникових 

знімків:

  зіставлення результатів класифікації даних 

ДЗЗ із результатами синхронних наземних спо-

стережень і вимірювань, виконаних безпосеред-

ньо під час супутникової зйомки (або з невели-

ким часовим інтервалом);

  порівняння з результатами автоматичної 

класифікації цих же даних, отриманих за допо-

могою сертифікованих програмних пакетів по 

обробці супутникових знімків (однак при цьому 

складно або неможливо оцінити точність самого 

еталона);

  порівняння з результатами ручної класифі-

кації (розпізнавання), проведеними оператора-

ми і оціненими експертною групою (цей метод 

використовується для порівняно невеликих об-

сягів даних або для обмеженого набору тестових 

областей, які повинні бути рівномірно розподі-

лені на досліджуваній території).

Через відсутність даних наземних вимірювань 

досліджуваної території у даній роботі для оцін-

ки точності класифікації використано останній 

з перерахованих вище методів: порівняння ре-

зультатів автоматичної класифікації з результа-

тами ручної класифікації, що була виконана для 

окремих фрагментів RGB-зображення в інтер-

активному режимі у програмному середовищі 

QGIS. Експертна оцінка точності отриманого в 

такий спосіб еталона в середньому дорівнює 5 % 

для рослинних об’єктів і 3 % — для водних.

Крім того, у ході дослідження порівнювалась 

якість розпізнавання рослинності та водних 

об’єктів з використанням нормалізованих ін-

дексних зображень рослинності (NDVI) і води 

(NDWI), отриманих із супутників «Jilin-1А» і 

«Sentinel-2A» за найближчі дати.

Метрики точності класифікації. При обробці 

супутникових знімків для кількісної оцінки точ-

ності автоматичної класифікації найчастіше ви-

користовуються такі метрики [24]: 

  матриця помилок класифікації для одного 

класу, що дозволяє визначити кількість нероз-

пізнаних пікселів класу, кількість хибно розпіз-

наних пікселів класу, а також загальну точність 

результату класифікації; 

  матриця відповідностей для декількох кла-

сів (вона обчислюється практично у всіх про-

грамних пакетах по обробці даних ДЗЗ).

  статистичні показники (наприклад, добре 

відомий і часто використовуваний коефіцієнт 

Каппа, що обчислюється по матриці відповід-

ностей).

У цьому випадку як основні кількісні показ-

ники точності класифікації були обрані матриця 

відповідностей для двох класів (вода й рослин-

ність) і коефіцієнт Каппа. 

Вимоги до апаратного і програмного забезпечен-
ня. Розміри файлів багатоспектральних знімків 

надвисокого просторового розрізнення, як пра-

вило, досить великі (наприклад, одна сцена, зня-

та у видимому та ІЧ-діапазоні, може займати де-

кілька гігабайт). Тому для оперативної обробки 

таких знімків у реальному часі бажано викорис-

товувати сучасні комп’ютери із багатоядерними 

процесорами класу Intel I-7 або вище і обсягом 

оперативної пам’яті, не меншим за 64 Гбайт. 

Програмне забезпечення може бути як платним 

(ERDAS, ENVI, ArcGIS і т. п.), так і вільним 

(SNAP, SAGA, GRAAS, QGIS, Monteverdi і т. п.). 

Дані пакети дозволяють працювати як у середо-

вищі MS Windows, так і в середовищі Linux. 

Для забезпечення більшого ступеня автомати-

зації процедур обробки можливе використання 

відповідних інструментів (наприклад, Imagine 

Model Maker у пакеті ERDAS, Graph Builder у 

пакеті SNAP) або мов програмування (напри-

клад, IDL у пакеті ENVI, Python+GDAL у сис-

темі QGIS).

Результати досліджень. У ході обробки вихід-

них багатоспектральних знімків зі супутника 

«Jilin-1А» були отримані RGB-знімки підвище-

ного просторового розрізнення (рис. 2) та ін-

декс ні зображення NDVI і NDWI (рис. 3).

Порівняння нормалізованих індексних зоб-

ражень, отриманих із супутників «Jilin-1А» і 

«Sentinel-2A», показало незначні розбіжності 

значень NDVI та істотні розбіжності для NDWI 

і MNDWI, що пояснюється використанням різ-

них спектральних каналів ІЧ-діапазону (SWIR і 
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Рис. 2. Фрагменти вихідних знімків і результат підвищення просторового розрізнення

Рис. 3. Розрахунок NDVI і NDWI за даними «Jilin-1А» (угорі) і «Sentinel-2A» (унизу)
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NIR). Дані розбіжності можна істотно зменши-

ти, використовуючи емпірично підібрані кое-

фіцієнти-поправки (індивідуально для кожної 

пари знімків).

У результаті бінаризації, морфологічної фільт-

рації і векторизації індексних зображень були 

отримані векторні шари розпізнаних рослинних 

і водних об’єктів (рис. 4).

Аналіз результатів обробки знімків показав 

достатньо високу точність виділення границь 

розпізнаних об’єктів та досить добре розділен-

ня класів рослинності і води на різних тестових 

ділянках при тих самих настроюваннях порогів 

бінаризації. При цьому точність автоматичної 

класифікації (без урахування похибок етало-

на) для різних тестових ділянок становила 81...

92 %, а значення коефіцієнта Каппа лежали у 

межах від 0.68 до 0.85. Однак слід зазначити, що 

на деяких тестових ділянках все-таки спостеріга-

лися незначні пропуски або помилкове виділен-

ня води і рослинності.

Аналіз впливу зменшення розрядності вихід-

них знімків (з 10 до 8 біт) і наступного інфор-

маційного стиснення (JPEG lossy і JPEG2000 

lossless) на результати автоматизованого розпіз-

навання рослинності і водних об’єктів підтвер-

див доцільність і ефективність таких методів. 

Обсяг збережених і переданих файлів зменшу-

вався суттєво (в 80...100 разів) при незначному 

зниженні точності класифікації (на 1...2 %).

Основні переваги використання автоматизо-

ваного розпізнавання міської рослинності та 

водойм у порівнянні з наземними методами ви-

мірювань і аерофотозніманням [8, 11, 12]:

  широка оглядовість (зйомка великих тери-

торій за короткий строк);

  висока оперативність (виконання зйомки та 

обробка займають менше однієї доби);

Рис. 4. Приклад автоматизованого розпізнавання рослинних і водних об’єктів
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  мінімізація суб’єктивних помилок (високий 

рівень автоматизації процедур обробки);

  максимальна вірогідність (мінімізація по-

милок і виключення фальсифікації);

  висока періодичність (можливість здійс-

нювати зйомку з періодичністю до декількох 

разів на добу, використовуючи угруповання су-

путників);

  багатодисциплінарність (можливість вико-

ристання тих самих знімків для вирішення ши-

рокого переліку прикладних завдань в інтересах 

різних споживачів);

  відсутність необхідності одержання юри-

дичних дозволів на зйомку об’єктів, що дозволяє 

знімати будь-які бажані об’єкти;

  повна безпека (можна проводити моніто-

ринг, не контактуючи при цьому з небезпечним 

об’єктом, тобто без ризику для здоров’я й життя 

людей);

  максимальна доступність (можна знімати 

об’єкти, які розташовуються у важкодоступних 

місцях);

  висока детальність, достатня для більшості 

практичних застосувань (просторове розрізнен-

ня 30...80 см для комерційних супутників);

  синхронність одержання даних (одночасне 

спостереження за великою кількістю об’єктів, 

розташованих на значному віддаленні один від 

одного);

  висока економічна ефективність (істотне 

скорочення витрат на створення та експлуа-

тацію системи автоматизованого відновлення 

цифрових карт міст, особливо при використанні 

спеціалізованих геоінформаційних вебсервісів).

Область практичного застосування запропоно-

ваної методики досить велика, оскільки вона до-

зволяє більш ефективно та оперативно проводи-

ти відновлення карт великих міст, які в наш час 

повсюдно використовуються представниками 

різних галузей:

  державними структурами (муніципальними 

службами, контрольними органами, відомчими 

організаціями тощо);

  комерційними структурами (туристичними 

агентствами, торговельними фірмами, транс-

портними компаніями, приватними підприєм-

цями тощо);

  населенням, що проживає на території ме-

гаполісів і туристами (як правило, це наймасо-

віший користувач картографічних і геоінформа-

ційних вебсервісів).

Використання в освітньому процесі. Матеріа-

ли досліджень були використані при підготовці 

лекційних і лабораторних занять, включених 

до складу учбово-методичного комплексу «Об-

робка багатоспектральних супутникових знім-

ків надвисокого просторового розрізнення», 

що викладається студентам старших курсів Дні-

провського національного університету ім. Оле-

ся Гончара в рамках навчальної дисципліни 

«Системи ДЗЗ», а також використовується при 

написанні курсових і дипломних робіт. У ході 

лабораторних робіт студентами ведеться екс-

периментальне відпрацьовування і тестування 

запропонованої методики з використанням ба-

гатоспектральних знімків різних ділянок Землі, 

отриманих з діючих супутників ДЗЗ. 

Напрямки подальших досліджень. На даний час 

ведуться роботи з модернізації даної методики з 

метою наступної її реалізації у вигляді геоінфор-

маційного вебсервісу [10, 15], призначеного для 

автоматизованого відновлення цифрових карт 

великих міст.

У порівнянні із традиційним використанням 

спеціалізованих програмних пакетів для оброб-

ки даних і потужних комп’ютерів така реаліза-

ція запропонованої методики дасть додаткові 

істотні організаційні, технічні та економічні 

переваги:

  можливість роботи безпосередньо в браузе-

рі, що не вимагає установки додаткового про-

грамного забезпечення у клієнта;

  програмна та апаратна незалежність, що до-

зволяє використовувати даний вебсервіс на мо-

більних пристроях;

  можливість збереження результатів обробки 

знімків на сервері, що дозволяє всім клієнтам 

користуватися вебсервісом незалежно від їхньо-

го місця перебування;

  висока економічна ефективність (не потріб-

ні потужні комп’ютери і дороге програмне забез-

печення);

  мінімальні вимоги до рівня підготовки ко-

ристувачів (немає необхідності витрачати багато 
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часу на вивчення більших і складних програм-

них пакетів).

Для підвищення рівня автоматизації і точ-

ності географічної прив’язки багатоспектраль-

них знімків зі супутника «Jilin-1А» планується 

протестувати і використовувати нові алгоритми 

геоприв’язки з використанням швидкого пере-

творення Фур’є [6, 7].

Також ведеться експериментальне тестуван-

ня і подальша модернізація запропонованої ме-

тодики з використанням багатоспектральних 

знімків різних ділянок Землі, отриманих з нових 

оптико-електронних супутників надвисокого 

просторового розрізнення з метою визначення 

оптимальних параметрів обробки даних ДЗЗ для 

основних типів сучасних бортових сканерів з 

урахуванням регіону та умов зйомки. Крім того, 

провадиться успішне тестування спрощеної вер-

сії даної методики (без процедур попередньої 

обробки) з використанням багатоспектральних 

аерофотознімків.

Висновки. Проведено експериментальне тес-

тування розробленої методики автоматизованого 

розпізнавання рослинності і водойм на території 

міст за багатоспектральними знімками надвисо-

кого просторового розрізнення видимого та ІЧ-

діапазонів, отриманих зі супутника «Jilin-1А». 

Результати обробки знімків, отриманих за 

запропонованою методикою, підтвердили до-

сить високу точність автоматизованого виділен-

ня границь розпізнаних водних та рослинних 

об’єктів з результатами інтерактивного візуаль-

ного розпізнавання цих же знімків. На різних 

тестових ділянках отримано добре розділення 

класів рослинності і води при тих самих настро-

юваннях порогів бінаризації.

Основні фактори, що стримують прикладне 

використання багатоспектральних знімків зі су-

путника «Jilin-1А» (низька точність геопри в’яз-

ки і вузький динамічний діапазон) можуть бути 

мінімізовані шляхом додаткових процедур на 

етапах попередньої обробки (кореляційна при-

в’яз ка) і тематичної обробки (таблиця коефіці-

єнтів-поправок для спектральних індексів).

Запропонована методика дозволяє істотно під-

вищити оперативність і вірогідність відновлення 

карт великих міст у порівнянні із традиційною 

наземною GPS-зйомкою та аерофотозніманням 

при одночасному зниженні фінансових витрат. 

Завдяки високому ступеню автоматизації і мі-

німізації необхідних обчислень (у порівнянні з 

методами, що використовують складні класифі-

катори і нейронні мережі) розроблена методика 

може бути реалізована у вигляді геоінформацій-

ного вебсервісу, що функціонує як в інтересах 

широкого кола державних служб і комерційних 

структур, так і в інтересах населення мегаполісів 

і туристів.

Для точнішого визначення попередніх кіль-

кісних характеристик якості автоматизовано-

го розпізнавання рослинності і водойм за роз-

робленою методикою у майбутньому бажано 

синхронно із супутниковою зйомкою проводити 

зйомки з БПЛА на окремих контрольних ділян-

ках. Також для більш коректної оцінки стійкості 

і повторюваності результатів автоматизованого 

розпізнавання міської рослинності та водойм по 

знімках надвисокого просторового розрізнення 

доцільно провести відпрацьовування запропо-

нованої методики на більшій кількості супутни-

кових знімків зі супутника «Jilin-1А», отриманих 

у різні сезони та в різних кліматичних зонах.
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AUTOMATIZED RECOGNITION OF URBAN VEGETATION AND WATER BODIES 

BY JILIN-1А SATELLITE IMAGES 

The results of testing the developed techniques for automatized recognition of vegetation and water bodies on the urban territory 

by multispectral images from the Jilin-1А satellite are given. 

The research included automatized recognition of vegetation and water bodies on the selected observation territory based 

on images with super high spatial resolution in the visual and infrared range and consequent comparison of the obtained results 

with the results of visual decoding. 

The obtained results of processing the images from the Jilin-1А satellite in accordance with the proposed techniques con-

firmed the sufficiently high accuracy of automatized edge enhancement of recognized objects as compared to the results of 

interactive visual recognition of these images. Different test areas provided a good separation of vegetation and water types with 

the same thresholding customization. 

The accuracy of automatized classification of vegetation and water bodies (without considering the standard errors) for dif-

ferent test areas was within 81...92 %, and values of kappa-coefficient were within 0.68 to 0.85. 

Comparison of normalized index images received from Jilin-1А and Sentinel-2A satellites showed slight discordance in 

NDVI values and significant discordances for NDWI and MNDWI that are caused by the usage of different spectral channels 

(SWIR and NIR). These discordances can be sufficiently reduced when using correction coefficients.

Analysis of the influence of output image resolution reduction (from 10 to 8 bit) and subsequent informational compressing 

(JPEG lossy and JPEG2000 lossless) on results of automatized recognition of vegetation and water bodies confirmed the validity 

and efficiency of these techniques. The volume of saved and transmitted files significantly decreased (in 80…100 times) with a 

slight reduction of classification accuracy (by 1...2 %). 

The proposed techniques make it possible to increase significantly the efficiency and probability of renewing maps of big cit-

ies and to reduce financial expenditures as compared to the traditional ground GPS-surveying and aerosurveying. 

The high-level automatization of image processing and minimization of necessary calculations (as compared to techniques 

that use complex classifiers and neural networks) allow to implement the developed technique as a geographic information web 

service that satisfies the needs of a wide circle of government services and commercial structures and can be useful for mega-

lopolis population and tourists. 

Keywords: satellite monitoring, multispectral images, image processing, spectral indices, map renewal.
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ПРИСКОРЕННЯ РЕСУРСНИХ ВИПРОБУВАНЬ ПОЛІМЕРІВ 
КОСМІЧНИХ АПАРАТІВ НА СТІЙКІСТЬ ДО ТРИВАЛОЇ ДІЇ 
АТОМАРНОГО КИСНЮ В ІОНОСФЕРІ ЗЕМЛІ

Розроблено процедуру прискорених ресурсних випробувань полімерних конструкційних матеріалів космічних апаратів (КА) 

на їхню стійкість до тривалої дії потоків атомарного кисню (АК) в іоносфері Землі на висотах від 200 до 700 км. Процеду-

ра включає: опромінювання полімерів високоенергійними іонами атомарного кисню потоку розрідженої плазми і викорис-

тання полііміду kapton-H як еталонний матеріал. Умовою еквівалентності режимів взаємодії «АК — полімер» в іоносфері 

Землі і на спеціалізованому стенді є рівність втрат маси тестованого матеріалу. Базою для обґрунтування процедури 

прискорених випробувань є отриманий висновок, згідно з яким при опромінюванні полімеру kapton-H високоенергійними 

іонами атомарного кисню в діапазоні енергій від 30 до 800 еВ деградацію полііміду визначає процес хімічного травлення 

матеріалу. Для обґрунтування процедури прискорення ресурсних випробувань полімерних конструкційних матеріалів кос-

мічних апаратів на стійкість до тривалої дії потоків атомарного кисню отримано залежності втрати маси та об’ємного 

коефіцієнта втрати маси (реакційної спроможності) полііміду kapton-H та тефлону FEP-100A від флюенса і енергії іонів 

атомарного кисню. Показано, що при опромінюванні полііміду kapton-H іонами атомарного кисню з енергією від 30 до 80 еВ 

втрата маси матеріалу через хімічне травлення практично на порядок більша, ніж втрата маси, зумовлена кінетич-

ним розпиленням. При опромінюванні полімеру kapton-H високоенергійними іонами атомарного кисню потоку розрідженої 

плазми коефіцієнт прискорення ресурсних випробувань та флюенс атомарного кисню практично на два порядки більший, 

ніж коефіцієнт прискорення при опромінюванні полімеру іонами атомарного кисню з енергією 5 еВ.

Ключові слова: космічний апарат, полімерні конструкційні матеріали, іоносферна плазма, потоки атомарного кисню, 

прискорення випробувань.

Цитування : Шувалов В. О., Кулагін С. М., Лазученков Д. М. Прискорення ресурсних випробувань полімерів кос-
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ВСТУП

Навколосупутникове середовище на висотах 

200...700 км є агресивним до полімерних мате-

ріалів КА. Експозиція полімерів на орбітальних 

станціях МКС, «Мир», на КА «Space Shuttle» [10, 

21, 26] показала, що коефіцієнти ерозії матері-

алів (втрати маси, зменшення товщини плівок) 

пропорційні флюенсу атомарного кисню (АК). 

За результатами досліджень на КА з’явився тер-

мін «поліімідний еквівалентний флюенс АК». За 

Космічні матеріали та технології
Space Materials and Technologies
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еталонний полімер до дії АК прийнято поліімід 

kapton-Н. Атомарний кисень на висотах 200...

700 км іонізований, ступінь іонізації 10–4...10–1 

[3]. Натурні дослідження свідчать, що деградація 

полімерів триває протягом всього терміну екс-

плуатації матеріалів на орбіті [17, 21]. 

Інформацію про зміни властивостей полімер-

них матеріалів зовнішніх поверхонь КА під впли-

вом АК при тривалій експлуатації в іоно сфері 

Землі можна отримати тільки експерименталь-

но — за результатами супутникових або стендо-

вих випробувань. Одним із напрямків вирішення 

задачі є фізичне моделюв ання або імітація дії по-

токів АК на матеріали у спеціалізованих стендах.

Умовам експозиції полімерів у іоносфері Зем-

лі на висотах 200...700 км при середньому рівні 

сонячної активності відповідають такі значення 

параметрів АК [3, 16]:

– енергія атомів кисню EАК 
 

4.7…5.0 еВ 

(на круговій орбіті швидкість КА UКА   
7.5…

7.8 км/с),

– концентрація атомів кисню NАК   
106…

4·109 см–3,

– щільність потоку атомів кисню АК = 
 
NАК  


 
UКА  

8 ·1011…3·1015 см–2с–1,

– річний флюенс атомів кисню FАК = АК · t  


 
2.5 ·1019…9·1022 см–2, де t — час експозиції.

На спеціалізованих стендах, як правило, ви-

користовують імпульсні і стаціонарні потоки 

АК з енергією EАК  
5…10 еВ і АК  1015…

1016 см–2с–1 [3, 4, 25].

Стендові дослідження деградації полімерів 

при тривалій дії АК повинні відповідати часу 

експозиції і орбітальним флюенсам АК. Для 

імітації на стенді умов тривалої експлуатації по-

лімерів (дії АК з високими флюенсами на мате-

ріали КА в іоносфері Землі) можна використо-

вувати потоки іонів плазми атомарно-молеку-

лярного кисню з підвищеною концентрацією 

(NiАК  109…1010 см-3) при енергіях EiАК 5 еВ або 

потоки плазми з енергією іонів атомарного кис-

ню EiАК 30…80 еВ і iАК 1016 см–2с–1. Реалізу-

вати на спеціалізованих стендах опромінювання 

полімерів потоками з високими флюенсами АК 

при енергіях EАК 5 еВ дуже важко. 

Метою даної роботи є розроблення процедури 

прискорених ресурсних випробувань полімерів 

на стійкість до дії АК в іоносфері в умовах три-

валої експлуатації матеріалів на орбіті шляхом 

опромінювання їх на стенді високоенергійними 

іонами потоків розрідженої плазми атомарно-

молекулярного кисню (EiАК 5…80 еВ) і вико-

ристання полііміду kapton-Н як еталонний полі-

мерний матеріал.

УМОВИ ФІЗИЧНОГО МОДЕЛЮВАННЯ ТРИВАЛОЇ ДІЇ 
ПОТОКІВ  АТОМАРНОГО КИСНЮ НА ПОЛІМЕРИ КА

Ключовим параметром, що характеризує ступінь 

деградації полімеру при дії АК в іоносфері Зем-

лі і на стенді, є втрата маси матеріалу. За крите-

рій еквівалентності при стендовому відтворенні 

тривалої дії потоків АК прийнято рівність втрати 

маси WM  (або зменшення товщини Wx  полі-

мерної плівки) при експозиції її в іоносфері Зем-

лі і на спеціалізованому стенді:

 
( ) ( )N M
W WM M    або 

( ) ( )N M
W Wx x   , (1)

де індекс « N » відповідає натурним умовам в 

іоно сфері Землі; « M » — умовам стендових ре-

сурсних випробувань; AKW W e W WM R F x      , 

W  і eR  — густина і об’ємний коефіцієнт втрати 

маси матеріалу (реакційна спроможність [3]). З 

рівностей (1) випливає зв’язок між параметра-

ми, які характеризують умови експлуатації ма-

теріалів в іоносфері Землі, з їхніми значеннями 

при тестуванні зразка матеріалу на стенді:

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )
AK AK AK AK AK AK( ) ( ) ( ) / ( )N N M M M N

e ei iF E F E R E R E  , (2)

де 
( )
AK

NE
 
= 5 еВ, 

( )
AK
M

iE  — енергія іонів АК у потоці 

плазми.

З виразу (2) отримаємо умови для коефіцієнта 

прискорення випробувань на стенді: 

 

0.5( ) ( ) ( )( )
AK AK AK

( ) ( ) ( ) ( )
AK AK AK

( )

( )

M M MN
ei i i

y M N N N
e

N E R Et

t N E R E

 
    

 
k . (3)

Прискорені ресурсні випробування можуть 

бути реалізовані у двох режимах:

1. 
( ) ( )
AK AK
M N

iE E 
 
5 еВ, 

( ) ( )
AK AK M N

iN N  

і
( ) ( )
AK AK( ) ( )M N

e eiR E R E , 

тоді

 

( )( )
AK

1 ( ) ( )
AK

1
MN

i
y M N

Nt

t N
  k . (4)
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2. 
( ) ( )
AK AK
M N

iE E , 
( ) ( )
AK AK M N

iN N  

і
( ) ( )
AK AK( ) ( )M N

e eiR E R E , 

тоді

 

( )

2 1( )

N

y yM

t

t
  k k , (5)

де
( ) ( )
AK AK
( ) ( )
AK AK

( )
1

( )

M M
ei i

N N
e

E R E

E R E

 
     

 
.

З виразів (4), (5) маємо y y2 1>>k k , тобто про-

цес випробувань у режимі 2 відносно режиму 1 

«прискорюється» пропорційно  . При стендо-

вих випробуваннях полімерного матеріалу за ре-

зультатами вимірювань втрати маси 
( )
AK( )M

W iM E  

і (або) зменшення товщини плівки 
( )
AK( )M

W ix E  

для параметрів 
( ) ( ) ( )

AK AK, ,M M M
iF E t , що характеризу-

ють умови тестування, обчислюється об’ємний 

коефіцієнт втрати маси полімеру:

 

( )
( )
AK ( ) ( )

AK AK

( )
W

M
M W W

e i M M
W i i

M x
R E

F F

 
 


. (6)

Для оцінки параметрів 
( )

AK AK( )NF E  і 
( )
AK( )N

eR E , 

що характеризують умови експлуатації матеріалу 

в іоносфері, у співвідношенні (2) як еталонний 

матеріал можна використати поліімід kapton-Н. 

Із співвідношення 

/W kM M   = /
W kW e W ek kR F R F   =

= /W W k kx x     

маємо 

AK AK
AK AK

AK AK

( ) ( )
( ) ( )

( ) ( )W
W i i

e i e i
i W i

x E F E
R E R E

x E F E


  
k

k

k
, (7)

де індекс «W» позначає матеріал, що тестується; 

індекс «k» — поліімід kapton-H.

Для фіксованих значень флюенса АК співвід-

ношення (7) можна подати у вигляді

 

( ) ( ) AK
AK AK

AK

( )
( ) ( )

( )W

N N W i
e e

i

x E
R E R E

x E



k

k
. (8)

Флюенс 
( )

AK AK( )NF E  для умов експлуатації по-

лімеру в іоносфері Землі, які відповідають умо-

вам стендових випробувань, визначиться з ви-

разу (2) після підстановки AK( )e iR E  і 
( )
AK( )N

eR E  

з (6), (8).

Діапазон припустимих навантажень при при-

скорених випробуваннях визначають умови для 

потоку АК: 
( ) ( ) (max)
AK AK AK
N M    [2]. При стендо-

вих випробуваннях в умовах тривалої дії АК на 

матеріали КА цьому діапазону відповідає умова, 

згідно з якою процеси на поверхні матеріалу, 

ініційовані одним зіткненням, не повинні пере-

криватися у часі. На стенді повинні виконувати-

ся умови: 
( )
AK

MN  1012 см–3 і 
( )
AK
M  1018 см–2с–1. 

Ці умови прийнятні для більшості матеріалів КА:

для полімерів 
(max)
AK  1020 см–2с–1,

для металів – 
(max)
AK  1027 см–2с–1) [2]. 

ТЕХНІКА ПРИСКОРЕНИХ ВИПРОБУВАНЬ

Експериментальні дослідження проводилися на 

стенді Інституту технічної механіки НАН Укра-

їни і Державного космічного агентства Украї-

ни. Стенд відноситься до класу плазмових труб. 

Система відкачування продуктивністю для по-

вітря до 50 м3/с (вакуумний електророзрядний 

агрегат і система турбомолекулярних насосів), 

наявність кріопанелей, охолоджуваних рідким 

азотом, дають можливість створювати у вакуум-

ній камері стенда — циліндрі діаметром 1.2 м і 

довжиною 3.5 м — статичне розрідження поряд-

ку 10–5 Па, а при натіканні газу — 10–3 Па.

Зразки матеріалів і діагностичні засоби стен-

да розміщено на рухомих платформах (верхній 

і нижній) із чотирма ступенями свободи кожна. 

Платформи забезпечують кутові і поперечні пе-

реміщення в горизонтальній площині, перемі-

щення у вертикальній площині і обертання на-

вколо вертикальної осі. Точність відліку для лі-

нійних переміщень — 0.5 мм, для кутових — 0.5°. 

В ході експерименту зразки матеріалів і діагнос-

тичні зонди можуть переміщатися практично в 

будь-яку точку в потоці плазми і в об’ємі вакуум-

ної камери стенда. 

Як матеріали КА використовувалися полі-

мерні плівки товщиною Wx  50.7 мкм: поліімід 

kapton-Н (C2H10O5N2, об’ємна щільність W 
 1.42 г/см3) і тефлон FEP-100A ((C2F4)n; W 
 2.15 г/см3). Зразки виготовлено у вигляді дис-

ків діаметром 50 мм; діаметр поверхні плівки, що 

опромінюється, дорівнює 45 мм. Зразки матеріа-

лів розміщено на підкладці — диску із алюміній-

магнієвого сплаву АМг-6М товщиною 3 мм, який 

виконує роль термостата. Вимірювання і конт роль 

температури плівки і підкладки здійснювалися 
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мініатюрними термопарами діаметром 0.1 мм. 

При опромінюванні зразків в ході експериментів 

температура плівок не перевищувала 350 К.

Для вимірювання вагових характеристик ма-

теріалів зовні вакуумної камери за 1 год до і 1 год 

після експозиції у потоці плазми використовува-

лися аналітичні ваги з похибкою до 0.1 мг. Зва-

жування зовні вакуумної камери з інтервалом 

1 год до і після вакуумування і опромінювання 

плазмою забезпечує ідентичні умови визначен-

ня маси 1 2WM M M   , де 1M  та 2M  — маса 

зразка полімеру до і після експонування у пото-

ці плазми і у вакуумі. Внесок адсорбованих газів 

aM  у повітрі при атмосферному тиску до і після 

вакуумування і опромінювання потоком плазми 

визначається таким чином:

 1 2( ) ( )W a aM M M M M       .

Як джерело високоенергійних іонів плазми 

атомарно-молекулярного кисню 
+ +

2(O +O )  ви-

користано газорозрядний прискорювач із «са-

морозгоном» плазми (з іонізацією робочого тіла 

2O  електронним ударом і осциляцією електро-

нів у зовнішньому магнітному полі). Застосу-

вання прискорювача плазми дозволяє отриму-

вати в робочій частині вакуумної камери стенда 

(області з рівномірним розподілом щільності, 

швидкості іонів і індукції зовнішнього магніт-

ного поля) потоки АК з концентрацією іонів
 

AKiN  = 108…1010 см–3 і енергією AKiE  = 5...

100 еВ [8, 9].

Для діагностики потоку розрідженої плазми 

на стенді служить мікрохвильовий інтерферо-

метр, який працює на частоті 5.45 ГГц, і система 

електричних зондів [7—9]: циліндричний зонд 

з вольфраму радіусом pr  0.2 мм, довжиною

pl  2 см; з молібдену — циліндричний pr 
  45 мкм та pl  4.5 мм, сферичний — діаметром 

2 pr  4 мм, плоский — діаметром 2 pr  1 см і ци-

ліндр Фарадея діаметром 2 pr  1 см і висотою 

pl  1 см.

Енергія іонів AKiE  контролюється багато-

електродним зондом енергоаналізатором діаме-

тром 1.75 см. Розкид значень AKiE  не перевищує 

±4.5 %.

Реєстрація вольтамперних характеристик 

(ВАХ) здійснювалась в автоматичному режимі. 

Похибка вимірювання зондового струму не пе-

ревищує ±2 %. Потенціал плазми вимірюється в 

точці розбіжності характеристик холодного і на-

грітого термозонда. Розкид значень потенціалу 

плазми не перевищує ±4 %. Для контролю орієн-

тації зразків-мішеней відносно вектора швидко-

сті потоку АК використовувався одиночний ци-

ліндричний зонд радіусом pr  0.2 мм, довжиною 

pl  2 см. Пік іонного струму насичення, що реє-

струється зондом при обертанні в горизонтальній 

площині (навколо вертикальної осі), відповідає 

орієнтації осі зонда вздовж по потоку, а півши-

рина піку іонного струму насичення пропорцій-

на ступеню неізотермічності Ti/Te розрідженої 

плазми ( ,i eT T  — температури іонів, електронів). 

Склад залишкового газу у вакуумній камері стен-

да контролює мас-спектрометр МХ 7307 [7].

Паралельно з електричними зондами для ви-

значення концентрації заряджених частинок у 

потоці плазми використовувався метод НВЧ-ді-

аг ностики (інтерферометр). Відповідність зон-

дових і НВЧ-вимірювань концентрації зарядже-

них часток дозволяє, з використанням умови 

квазінейтральності e iN N , оцінити:

– наявність негативних іонів у потоці плазми 

атомарно-молекулярного кисню, зонд( )e iN N  
НВЧeN , де eN  — концентрації електронів, 

iN 
 — концентрація негативних іонів;

– сумарну концентрацію позитивних атомар-

них і молекулярних іонів e i ia imN N N N    

(індекс «а» відповідає атомарним, «m» — моле-

кулярним іонам кисню).

Методи НВЧ-діагностики засновано на роз-

сіюванні електромагнітного випромінювання на 

електронах іонізованого середовища [6].

Осьовий (вздовж осі z) і радіальний (вздовж 

осі ) розподіли концентрації заряджених час-

тинок у потоці плазми атомарно-молекулярного 

+ +
2O +OeN N

 
кисню показано на рис. 1.

Ступінь дисоціації іонного компонента по-

току плазми атомарно-молекулярного кисню 

id  безпосередньо в робочій частині струменя 

біля поверхні зразків матеріалу контролюється 

елект ричними зондами. Ступінь дисоціації іон-

ного компонента плазми атомарно-молекуляр-

ного кисню можна представити у вигляді 

i
ia ia

d
i ia im

N N
N N N

  


,
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Рис. 1. Осьові (а) та радіальні (б) розподіли концентрації заряджених частинок у потоці плазми атомарно-молекуляр-

ного кисню + +
2O +OeN N : 1, 2 — циліндричний і плоский електричні зонди, 3 — НВЧ-інтерферометр

а іонний струм насичення на циліндричний 

зонд, орієнтований перпендикулярно до векто-

ра швидкості потоку плазми, матиме вигляд

i ia imI I I   

2

(1 0.4 ) 2
1i pd W

i im
i im

A e
eN U

M U


  
 


,

тоді ступінь дисоціації іонного компонента до-

рівнює

0 2
2

2.5 1 1
i

W
i id

i im

e
I I

M U


  
          

,

де iaI , imI
 
— іонний струм насичення атомар-

них і молекулярних іонів, 2 p pA r l   — пло-

ща поверхні зонда, е — заряд електрона, imU , 

iM  — швидкість і маса молекулярних іонів, 

0W p      — потенціал зонда p  відносно по-

тенціалу плазми 0 , 0 ( / )i p i imI A N U    — іон-

ний струм на зонд при 0W  .

За результатами мас-спектрометричного ана-

лізу при статичному тиску 2·10–5 Па в залишко-

вому газі у вакуумній камері стенда переважають 

молекули CO + N2 і H2 з концентрацією ней-

тральних молекул nN  4.8·109 см–3. У плазмо-

вому струмені при робочому тиску 5 мПа основ-

ними компонентами є швидкі іони O
 і 2O

. У 

камері іонізації і на зрізі прискорювача плазма 

практично повністю іонізована 
2O O eN N 
 . 

В робочому перерізі струменя концентрація за-

ряджених частинок e iN N   6·109 см–3, при 

ступені дисоціації іонного компонента 
id 

 0.7 концентрація іонів O
 атомарного кисню 

O
N   4·109 см–3, а іонів 2O

 молекулярного кис-

ню — 
2O

N   2·109 см–3.

Поверхня полімеру у потоці розрідженої плаз-

ми набуває рівноважного негативного потен-

ціалу ( / )ln( / )f e e iT e j j   k , де ,e ij  — щіль-
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Рис. 2. Залежності втрати маси полііміду kapton-H 

від флюенса високоенергійних іонів 
+ +

2O +O , 
+Ne  та 

+
2N +N

: 1, 2 — дані роботи [4] (1 — опромінювання іо-

нами АК з енергією AKiE  = 30 еВ; 2 — іони 
+Ne , 

Ne
E  

= 30 еВ); 3 — усереднена крива при опромінюванні по-

лііміду іонами 
+Ne  ( +Ne

E  30 еВ); 4, 5 — вимірюван-

ня авторів при AKiE   31.6 і 80 еВ; 6, 7 — розрахункові 

значення 
1.268 24

AK0.4( ; ) 10  
ke i iR E    см3/атомО для 

AKiE   31.6 і 80 еВ; 8 — вимірювання авторів у потоці 

іонів 
+

2N +N
 з енергією iE  80 еВ; 9 — усереднена за-

лежність для kM  у потоці 
+

2N +N

ність електронного та іонного струму, k — стала 

Больцмана. У шарі просторового заряду іони АК 

прискорюються. Кінетична енергія іонів біля 

поверхні полімеру збільшується на величину 

0( )fe     1...2 еВ. Флюенс АК біля поверхні 

полімерів можна представити у вигляді

FАК + + +O O OO O O
F F N U t N U t    

 

+
O O

O
O O

1
i id

N U
N U t

N U 


 
   
 
 

. (9)

де ON  та OU  — концентрація і швидкість швид-

ких нейтральних атомів кисню. 

Нейтральні атоми кисню ( O O
U U  ) у потоці 

розрідженої плазми утворюються:

– у процесі радіаційної і ударно-радіаційної 

рекомбінації при захопленні електронів швид-

кими O
 іонами АК (

+O Oe h    , h  — 

електромагнітне випромінювання фотона);

– в результаті дисоціативної рекомбінації 

електронів плазми з молекулярними 2O
 іонами 

(
+
2O  + e–  O + O);

– при іонно-молекулярних обмінних реак-

ціях (перезарядження іонів O
 при зіткненнях 

з нейтральними молекулами 2O  залишкового 

газу  O+ + O2  2O
+ O). 

Наближено 
2

3
O O O O

10iN N N N  


 
  , де 

2O O
іiN N   

 — концентрація іонів у робочому 

перерізі струменя і на зрізі плазмового приско-

рювача. 

Таким чином, при O O
U U   маємо

 O O O O
1N U N U   , 

і (9) матиме вигляд

 
FАК + +O Oi idF N U t   . (10)

При опромінюванні зразків полімерів пото-

ком плазми атомарно-молекулярного кисню ви-

значальним є вплив іонів АК.

ВТРАТИ МАСИ ПОЛІМЕРАМИ 
ПРИ ОПРОМІНЮВАННІ 
ВИСОКОЕНЕРГІЙНИМИ ІОНАМИ

На рис. 2 представлено залежності втрати маси 

WM  полііміду kapton-Н від флюенса iF  високо-

енергійних іонів кисню 2O O   азоту 2N +N 
 

і неону Ne . При опромінюванні полііміду 

kapton-Н високоенергійними іонами 2O O   

деградацію, втрату маси матеріалу визначають 

два механізми: кінетичне розпилення та хіміч-

не травлення (
+ +

2O +O
kin chemkM M M     ). При 

опромінюванні полімеру високоенергійними іо-

нами Ne  та 2N +N 
 втрату маси визначає тіль-

ки кінетичне розпилення. Для ступеня ди соціації 

іонів атомарно-молекулярного кисню 
id   0.7 

та іонів атомарно-молекулярного азоту 
id  0.63 

їхня середня молекулярна маса становить: 

+ +
2O +O

20.8M   а.о.м., + +
2N +N

M   19.2 а.о.м., а 

для іонів неону — +Ne
M  = 20.0 а.о.м. 

При опромінюванні полімеру високоенер-

гійними іонами (з практично однаковими мо-

лекулярними масами і енергіями) втрати маси 

полііміду kapton-Н, зумовлені кінетичним роз-
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Рис. 3. Залежності втрати маси WM  полімерів kapton-H 

і тефлон FEP-100A від флюенса AKF  при енергії части-

нок 5 еВ (1...8 — для полііміду kapton-H, 9...18 — для 

тефлону FEP-100A):  1 — вимірювання авторів; 2 — КА 

«Space Shuttle», місія STS-41G [26]; 3 — дані роботи [23]; 

4 — вимірювання на орбітальній станції «Мир» [1, 10]; 

5 — робота [21]; 6 — розрахунки за програмою АТOМОХ 

[16]; 7 — вимірювання [18]; 8 — розрахунки авторів для 

keR  3.07·10–24 см3/атомО; 9 — вимірювання авторів; 

10 — дані [11]; 11 — Lockhed FEP [15]; 12 — дані [20]; 

13 — експеримент на ОС «Мир» [10]; 14 — розрахунки за 

програмою АТОМОХ [16]; 15 — вимірювання [5]; 16 — 

дані [22]; 17 — стендові вимірювання [19]; 18 — розра-

хунки авторів для 
keR = 0.23·10–24см3/атомО

Рис. 4. Залежності від енергії іонів АК об’ємного кое-

фіцієнта eR  втрати маси полімерів поліімід kapton-H 

(1...8) і тефлон FEP-100A (9...16): 1 — вимірювання ав-

торів у потоках іонів АК з енергіями AKiE  5, 31.6, 70, 

75, 80 і 90 еВ; 2, 3, 5 — дані роботи [3]; 4 — [4], AKiE 
 

30 еВ; 6 — ОС «Мир» [1, 10]; 7 — [5]; 8 — апроксима-

ція авторів 1.268 24
AK0.4( ; ) 10  

ke i iR E     см3/атомО, де 

i  1 еВ–1; 9 — вимірювання авторів; 10 — дані [18]; 

11 — дані ЦАГІ [5]; 12 — [24]; 13 — [13]; 14 — ОС «Мир» 

[10]; 15 — вимірювання [24]; 16 — апроксимація авторів 
1.268 25

AK0.3( ; ) 10eFEP i iR E     см3/атомО

пиленням 
+ +

2O +O
kinM 

+Ne
kinM  (Ei  30 кеВ) і 

+ +
2O +O

kinM  
+ +

2N N
kinM   (Ei  80 кеВ). Наведені на 

рис. 2 дані (точки 1, 5 
+ +

2(O +O )  і 2 ( Ne ) при 

Ei  30 кеВ, а також точки 7 
+ +

2(O +O )  і 8 ( 2N +N 
) 

при 80iE   кеВ) свідчать, що при фіксованих 

значеннях флюенсів іонів 
+ +

2O +O / kinkM M    

 1 + (
+ +

2O +O
chemM / kinM ) > 10. Втрати маси по-

лііміду kapton-Н за рахунок хімічного травлення 

АК практично на порядок вищі, ніж kinM , зу-

мовлені кінетичним розпиленням.

На рис. 3 приведено залежності втрати маси 

полімерами kapton-Н і тефлон FEP-100A від 

флюенса AKF  при енергії частинок EАК  5 еВ. 

При фіксованих значеннях флюенса AKF  для 
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втрати маси та товщини плівок мають місце спів-

відношення /FEP kM M   const і /FEP kx x    

 const (індекс «FEP» відповідає тефлону). По-

дібні співвідношення притаманні також іншим 

полімерним плівкам, які експлуатуються на 

КА, — ПМ-1Е, ПМ-А, поліетилен [3, 9].

Залежності об’ємного коефіцієнта втрати 

маси eR  полііміду kapton-Н і тефлону FEP-100A 

від енергії іонів АК представлено на рис. 4. Для 

фіксованих значень флюенса AKiF  і енергії іонів 

АК мають місце співвідношення /
FEP ke eR R    

 const і / FEPkM M    const. Аналогічні дані 

при EАК  5 еВ (супутникові випробування) і 

АКiE  20 еВ (стендові випробування) для ши-

рокого ряду полімерів наведено в роботі [14]. 

Тобто, для фіксованих значень AKiF  і АКiE  по-

лііміду kapton-Н та інших полімерів мають міс-

це співвідношення AK AK( ) / ( )W i ikx E x E   
 (5 eB) / (5 eB)W kx x  . Це дозволяє визначити 

величину об’ємного коефіцієнта втрати маси 

тестованого полімеру:

(5 eB)
WeR  = AK(5 eB) ( )

ke W iR x E / AK( )ikx E  =

 = (5eB)
ke W kR M  / WkM  .

Прискорені ресурсні випробування полімер-

них конструкційних матеріалів КА при опромі-

нюванні високоенергійними іонами АК харак-

теризуються параметрами: об’ємний коефіцієнт 

втрати маси 
WeR  і флюенс 

( )
AK

NF  для умов трива-

лої експлуатації полімеру в іоносфері Землі при 

енергіях атомів кисню 
( )

AK
NF   5 еВ. 

Процедура визначення 
WeR (

( )
AK 5 eBNE  ) і 

( ) ( )
AK AK( )N NF E  включає декілька послідовних опе-

рацій:

1) за результатами вимірювань на стенді у 

потоці іонів АК з енергією EiАК і флюенсом 

AKiF (EiАК) визначається частка втрати маси 

WM (EiАК, AKiF ) полімеру або відповідне змен-

шення товщини плівки Wx (EiАК, AKiF );

2) величина об’ємного коефіцієнта втрати 

маси полімеру обчислюється за формулою 

AK( )
We iR E  = AK( )W ix E / AK AK( )iF E ;

3) для об’ємного коефіцієнта втрати маси ета-

лонного полімеру kapton-Н використовується 

співвідношення 

AK( )
ke iR E  = 

1.268 24
AK0.4( ) 10i iE    см3/атомО;

4) при фіксованому AKiF  флюенсі 

( AK AK( ) / ( )W i ikx E x E   = 

=
 AK( )

We iR E / AK( )
ke iR E  = const) 

величина об’ємного коефіцієнта втрати маси ви-

значиться з формули 

(5 eB)
WeR =

= 
( )

AK AKAK( 5 eB) ( ) / ( )
k W k

N
e e i e iR E R E R E , 

а флюенс АК — із співвідношення 

( ) ( )
AK AK( )N NF E  = 

= (
( )

AK AK AKAK( ) / ( )) ( ).
k k

N
e i e i iR E R E F E

При стендових випробуваннях AKiE  80 еВ, 

AKiN   4·109 см–3, час експозиції полімеру у по-

тоці плазми АК 
( )M
Mt   3 год =1.08·104 с, флюенс 

 ( ) ( )
AK AK( )M MF E  1.34·1020 см–2, маємо

( )
AK( )

k

M
eR E   1.04·10–22 см3/атомО, 

( ) ( )
AK AK( )N NF E   4.5 ·1021 см–2. 

В іоносфері при 
( )
AK

NE  5 еВ і середньому рівні 

сонячної активності флюенс 
( )

AK
NF = 4.5·1021 см–2 

відповідає річній експозиції полімеру на висо-

ті h  380 км (МКС). Коефіцієнт прискорен-

ня при проведенні стендових випробувань по-

лііміду kapton-H в режимі «2» становить 2yk 
3000, а при опромінюванні полімеру потоком 

АК з енергією іонів АКiE  = 5 еВ в режимі «1» — 

1yk  20.

ВИСНОВКИ

Розроблено процедуру прискорених ресурсних 

випробувань полімерних матеріалів КА на стій-

кість до тривалої дії атомарного кисню при їхній 

експлуатації в іоносфері Землі. Процедуру мож-

на реалізувати у двох режимах: перший включає 

опромінювання полімерних плівок іонами АК з 

енергією 5 еВ при концентрації іонів, більшій, 

ніж концентрація АК в іоносфері; другий — при 

опромінюванні полімерів високоенергійними 

(30…80 еВ) іонами АК і використанні поліімі-

ду kapton-Н як еталонний матеріал. Показано, 

що коефіцієнт прискорення ресурсних випро-

бувань при опромінюванні полііміду kapton-Н 

іонами АК з енергіями 30…80 еВ на два поряд-

ки більший, ніж коефіцієнт прискорення при 
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ACCELERATION OF RESOURCE TESTS OF SPACECRAFT POLYMERS FOR RESISTANCE 

TO LONG-TERM INFLUENCE OF ATOMIC OXYGEN IN THE EARTH’S IONOSPHERE

The procedure of accelerated resource tests of spacecraft polymers for their resistance to the long-term influence of atomic oxy-

gen (AO) in the Earth’s ionosphere at altitudes from 200 to 700 km has been developed. The procedure involves irradiation of 

polymers with high-energy ions of atomic oxygen and the use of a kapton-H polyimide as reference material. The condition of 

equivalence of the “atomic oxygen — polymer” interaction in the ionosphere and on the laboratory set is the equality of tested 

material mass loss. The basis for substantiating the procedure of accelerated tests is the result: when irradiating the kapton-H 

polymer with high-energy atomic oxygen ions in the energy range from 30 to 80 eV, the degradation of polyimide is determined 

by the process of chemical etching of the material. To substantiate the procedure of accelerating resource tests of polymeric 

structural materials of spacecraft for resistance to long-term action of atomic oxygen flows, the dependences of mass loss and 

volumetric mass loss factor (reactivity) of kapton-H polyimide and Teflon FEP-100A on fluence and energy of the atomic ox-

ygen ions have been obtained. It is shown that when irradiating kapton-H polyimide with atomic oxygen ions with the energy 

of 30 to 80 eV, the material mass loss due to chemical etching is about an order of magnitude greater than the mass loss due to 

kinetic sputtering. When the kapton-H polymer is irradiated with high-energy atomic oxygen ions, the coefficient of acceler-

ation of the resource tests and the fluence of atomic oxygen are about two orders of magnitude greater than the coefficient of 

acceleration obtained using atomic oxygen ions with an energy of 5 eV.

Keywords: spacecraft, polymeric structural materials, ionospheric plasma, atomic oxygen flow, accelerated test.
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CREATING A MICROGREEN GROWING ENVIRONMENT 
AT THE SPACE STATION

Plants are essential types of human nutrition, both in terrestrial and in space station conditions. The cultivation of plant foods in space 

conditions at the near-Earth stations has become possible due to the modern achievements in agricultural technologies. The proposed 

article aims to study the creation of optimal conditions for growing plants used in human nutrition in the space stations. In the work, 

a selection of plants and soil types for space station conditions was made. For this purpose, a three-stage experiment was carried out. 

In the first experiment, an experimental method was exploited to select the types of plants that are most suitable for growing under 

extreme conditions. The composition and structure of the soil were determined experimentally. It is shown that hydrogel can be used to 

accumulate water in space station conditions and can be a suitable medium for growing plants. Studies have shown that just hydrogel 

(without any nutrient mixtures) can promote plant growth. At the second stage of research, plants were successfully grown on the 

mixture of the hydrogel and the soil. In the third experiment, the authors added biostimulants and organic products to the hydrogel, 

and as a result, there was an increase in the speed and stability of plant growth. The experimental prototype of the container for growing 

plants in space conditions, which was tested in the above experiments, created by the authors, is shown. 

Keyword: microgreen, microgreen planting, hydrogel, planting microgreen in hydrogel, planting in space station.
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Науки про життя в космосі
Space Life Sciences

INTRODUCTION

Delivery of one full lunch per astronaut costs approx-

imately $5000 [10, 19]. Moreover, it is limited in a 

volume that makes the process of delivery problemat-

ic. Due to this, one of the best solutions to this prob-

lem would be growing food on the space station. A 

person’s daily diet should consist of micro and macro 

elements, vitamins, and other nutrients. The rich-

est source of such substances is plant-based organic 

food, so we decided to find a way to grow plants on 

the space station with minimal cost and maximum 

benefit.

However, even under Earth conditions, growing 

indoor plants is fraught with some difficulties. To 

grow a full-fledged plant requires prepared soil, ad-

equate lighting, and proper watering. However, it is 

water that is the main factor in the cultivation of the 

plant since its deficiency, as well as excess, leads to 

the death of a plant. In the absence of gravity, wa-

ter loses fluidity and scatters in droplets throughout 

the station, which is detrimental to machinery and 

equipment. To avoid this problem, we suggest using 

a polymer material — hydrogel [20]. Its feature and 

the main advantage is the ability to absorb and retain 
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moisture, as well as to give it in the right amount to a 

plant, which helps to maintain a sufficient amount of 

moisture in the soil.

The idea of ensuring the livelihoods of people in 

long-distance space expeditions with the help of vege-

tating plants was developed at the beginning of the last 

century by the founders of the Russian cosmonautics 

K.E. Tsiolkovsky and A.F. Zander [4] and continues 

to be relevant today. With the advent of the Salut space 

station [15], Mir space station [18], and International 

space stations [12, 13], its development received a new 

impetus. On board orbital stations, experiments with 

plants began to be carried out systematically.

Since 2004, the United States, Russia, and several 

other space powers have announced their intentions 

to carry out an expedition to Mars in the near future. 

Thus, experts from many countries have moved from 

developing concepts for preparing long- term space 

missions and permanent planetary bases to solving 

specific technical problems and developing optimal 

conditions for growing various plant varieties. A lot 

of effort is directed, in particular, to the creation of 

the Bioregenerative Life Support System (BLSS), the 

main and integral part of which is the link of higher 

plants. Plants in the BLSS can perform functions 

such as improving the crew’s diet and atmospheric 

regeneration. To date, dozens of samples of vegeta-

tion equipment used for research purposes have been 

developed and successfully tested in space [2]. Nu-

merous experiments on growing plants in space flight 

allowed us to formulate a set of requirements for the 

habitat of plants in space greenhouses. Almost all cur-

rently known designs of organic matter were created 

not only to ensure high productivity of edible biomass 

and to contribute to the diet of astronauts but also to 

conduct scientific experiments with plants in a well-

controlled environment in space flight conditions. 

Meanwhile, a number of additional requirements are 

imposed on the space greenhouses intended for the 

production of plant foods in BLSS. The production 

space greenhouses onboard the manned spacecraft 

must be constantly in working order, therefore, they 

must meet the stringent restrictions imposed on any 

subsystem of the BLSS. At the present stage, in prep-

aration for long interplanetary expeditions, the task 

of optimizing plant growing conditions has become 

urgent to obtain the required yield of useful biomass 

with minimum consumption of space station onboard 

resources. Since the ISS is currently the only long-

term manned spacecraft, the implementation of these 

productive plant cultivation methods for the crew’s 

life support system should be carried out primarily on 

it. However, before the flight tests, a large amount of 

ground research has to be performed.

Considering the ways of saving such resources as 

volume and energy, the developers of the space green-

house quite a long time ago came up with the idea 

of   growing plantings in clay-based containers [3, 9]. 

This container was named Veggie. By using this ap-

paratus, a group of astronauts first tried lettuce leaves 

at the 5th week of cultivation, grown under zero grav-

ity [11]. According to NASA, there is no difference 

in nutritional value between the lab’s last “crop” and 

vegetables grown under normal conditions [17]. In 

contrast, the authors of the work [22] claim that a 

systematic analysis of regulatory networks at the mo-

lecular level of higher plants is needed to understand 

the molecular signals in the distinct phases of the 

microgravity response and adaptation. Raymond M. 

Wheeler [21] did a review of related works and found 

out that novel technologies and findings have been 

used to grow plants in microgravity. This includes the 

first use of light-emitting diodes for growing crops, 

use of hydroponic approaches for subterranean crops 

like potato and sweet potato.

A number of scientific studies state that the growth 

of the stem and leaves are directed towards illumina-

tion, i.e., phototropism takes place [5]. It should be 

noted that gravity does not affect plant growth [6]. 

However, the work [8] states the idea that micro-

gravity has a significant effect on cell metabolism, 

modifications are reflected in the metabolism of cell 

ultrastructure, and rearrangements occur within the 

framework of the ontogenetic program, which is de-

termined genetically, that is, within the physiologi-

cal response. Since in this work we did not carry out 

studies at the molecular level, we preferred to neglect 

the necessary gravitational effect, relying on the fact 

that the proportion of gravity impact is small in the 

process of growing plants [6].

RESULTS AND DISCUSSION 

In this paper, we focus on growing microgreen plant 

on hydrogel-based soil in conditions of the space 
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to the roots of the plant according to the concentra-

tion gradient. Another advantage of the hydrogel is that 

it can hold water longer in itself since the evaporation 

rate of moisture from the surface of the hydrogel is 

not too high.

According to the above said, we provided some ex-

periments with growing plants in onboard conditions 

(with controlled temperature, pressure, humidity, 

etc.). Our main goal is to find suitable plant types and 

soil compositions for space station conditions.

First experiment. Comparison of different plant va-
rieties. In the first step of our research, we cultivate 

different plants in the hydrogel base to select the 

most suitable plant varieties that can be grown on 

the space station. Both dicotyledonous seeds (peas, 

watercress, kohlrabi) and monocotyledonous seeds 

(wheat, spinach, oats) were used for the experiment. 

The solution, the concentration of which was 50 g of 

hydrogel per 5 liters of water, was poured into plastic 

cups (see Fig. 1). Seeds were placed in the contain-

ers with the hydrogel, which were covered with cling 

film and finally put in a dark and warm place at room 

temperature.

The general condition of the plants was assessed 

every three days by the color of sprouts, the growth 

rate, and the content of useful microelements. The 

registered data are presented in Table 1.

As follows from Table 1, the Ding’s peas show the 

highest results in the growth rate and the stem length 

compared to other plants. Among monocotyledons, 

the wheat had the highest rate. In contrast to mono-

cotyledons, dicotyledons have open-type vascular 

bundles of the same size arranged in the form of 

rings, and the formative tissue (cambium) develops 

Fig. 1. Plants in the hydrogel grown in an environment similar to that of the space station

station. It is no secret that astronauts have weakened 

immunity and a lack of minerals and vitamins, such 

as C, D, E, K. Eating green leaves, you can easily 

get the daily intake of vitamin C because it is found 

in almost all cultivated crops (from oats and wheat 

to radishes and broccoli). The same can be said 

about carotene, phosphorus, iron, magnesium, and 

calcium. As for vitamins, in each plant they will have 

a whole complex: in kohlrabi — vitamins A, C, E, K, 

in watercress — B, E, PP, D, and in pea sprouts — C, 

PP, E, K. 

Hydrogel and its properties.A hydrogel is a water-

absorbing polymer that is found in the form of pow-

der or granules. When mixed with water, the gel swells 

and absorbs water. The absorption of the hydrogel 

varies depending on the area of   application, but the 

average dose of the garden hydrogel is approximately 

equal to the ratio of 10 g of gel per 1 liter of water. In 

the dry state, the polymer chains of the hydrogel are 

in a “folded” state, and when added, they diverge, al-

lowing water to penetrate, which causes the swelling 

to form a hydrogel [14]. A hydrogel has inert proper-

ties, that is, it is very difficult for it to enter into any 

chemical bonds with other substances at room tem-

perature. It is non-toxic and also retains its properties 

for about five years, which makes it very convenient 

to use and store. When decomposed, it decomposes 

into carbon, oxygen, and nitrogen, which makes it 

environmentally friendly [14].

Hydrogel creates a comfortable environment for 

plant growth without saturating the roots with mois-

ture. This is due to the difference in concentrations of 

water in the gel and in a plant. If a plant does not have 

enough water, then osmosis occurs from the hydrogel 
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between the wood and the bast, which provides a sec-

ondary thickening of the plant walls.

Second experiment. Comparison of the effective-
ness of hydrogel and soil. To select the optimal soil 

conditions for seed germination , we conducted the 

next experiment by planting the same seeds in three 

types of substrate: black soil, hydrogel, and black soil 

mixed with hydrogel. 

Consequently, we placed each substrate in 200-

gram plastic containers and sowed the same amount 

of pea seeds in them. To provide the plant with water, 

the hydrogel was dissolved in water in the proportion 

of 10 grams of hydrogel per 1 liter of water, and dur-

ing the experiment, the plants on the hydrogel base 

or the mixture of the black soil with hydrogel were 

not supplied with additional watering. Only the black 

soil was watered in the proportion of 200 g of soil per 

35 ml of water every week. 

The experiment started on December 18, 2018. 

Control values of the length of sprout were taken 

three times at intervals of two weeks. The results of 

the measurements are presented in Table 2, and sup-

porting images are shown in Fig. 2 and Fig. 3.

As follows from Table 2, hydrogel showed the high-

est germination rate of pea seeds. However, after 1.5 

months, the plant died. The plant in the soil showed 

the slowest germination rate and required regular ir-

rigation of the soil. The mixture of the soil and hy-

drogel showed an average seed germination rate and 

did not require regular watering. 

Third experiment. Microgreen plant growth cul-
ture and medium.The next experiment was to reveal 

the necessary conditions for quick and sustainable 

growth of plants, namely, the composition of the nu-

trient medium. For this purpose, we have added the 

bio-stimulants and organic products to the hydrogel. 

For one of the samples, we used the hydrogel + 

heteroauxin complex as a base. It contains a mixture 

of polysaccharides aggres and agaropectin (agar), 

hydrogel, distilled water. The heteroauxin is a plant 

hormone that accelerates the growth and formation 

of rhizomes. The benefits of using this bio-stimulant 

are that, penetrating into plant tissue, it irritates 

them and stimulates cell division. Subsequently, they 

transform into healthy roots.

For the other plant samples, we created organic 

nutrient soil. The composition of the nutrient mixture 

with organic products includes banana, activated car-

bon, powdered hydrogel, sugar, and distilled water. 

The advantages of using banana pulp over mineral 

fertilizers are that the product contains virtually no 

chemicals. The banana pulp comprises potassium, 

phosphorus, calcium, magnesium, and nitrogen. 

Trace elements are needed for abundant flowering, 

the growth, and the development of indoor plants. 

Seedlings of vegetables when using banana top dress-

ing grow faster. Sometimes microgreens are defense-

less against fungi and infections, so we used activated 

charcoal to protect them from diseases. Coal is also 

an excellent alternative to blood-forming drugs be-

cause, thanks to it, cuttings take root faster and bet-

Table 1. Length of sprouts of different plants grown in an environment similar to that of the space station, cm

Plant name(In latin) 8 Jan. 11 Jan. 14 Jan. 17 Jan. 20 Jan. 23 Jan. 26 Jan. 29 Jan. 1 Feb.

Ding’s Pea (Pisum) 4.6 5.4 6.5 7.3 8.12 8.9 9.8 11.4 13.1

Wheat (Triticum) 3.1 4.3 5.1 6.2 6.9 7.4 8.2 9.1 10

Watercress Salad (sisymbrium acetaria) 3.2 4.6 5.4 6.5 7.2 7.9 8.5 9.4 10.3

Spinach (Spinach) 2.3 2.7 3.2 3.8 4.4 4.9 5.4 6.1 6.9

Kohlrabi (kohlrabi) 2.9 3.8 4.6 5.4 6.5 7.2 7.9 8.6 9.4

Oats (avena) 1.9 2.5 2.9 3.4 3.9 4.4 5.1 5.8 6.5

Table 2. Lengths of sprouts of peas for different media grown 
in an environment similar to that of the space station, cm 

Date Soil Hydrogel
Hydrogel mixed 

with soil

30.12.2018

07.01.2019

14.01.2019

25.01.2019

31.01.2019

07.02.2019

5

5.7

6.5

7.6

8.4

10

8

9.5

11.6

12

13.2

Died

6

5.7

7.8

9

10.2

12
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Fig. 2. Peas in the soil grown in an environment similar to that of the space station

Fig. 3. Peas in the hydrogel grown in an environment similar to that of the space station

ter. Besides, coal absorbs moisture perfectly and 

prevents pathogenic microflora from multiplying. To 

compensate for the lack of ultraviolet rays in plants, 

we decided to add sugar.

Back in the 19th century, the world-famous sci-

entist Michurin introduced sugar directly into the 

tissues of green experimental plants. Other experi-

menters successfully cultivated green spaces, includ-

ing ferns and algae, generally without exposure to 

sunlight, only due to fertilizer with sugar. Thus, it was 

proved that it is a sweet solution that is able to com-

pensate for the lack of light in a certain way. It is be-
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that we created is better than the environment with 

hormones, and unlike hormones, our nutrient mix-

ture does not contain harmful chemicals at all.

Container for growing microgreen plants in the 
space station environment. As a part of this research, 

we constructed a container for growing plants. 

The container is made in the form of a hexagonal 

prism and is an independent unit in a cellular sys-

tem of similar cells (Fig. 4). The material used to 

create the ribs of our installation is polytetrafluo-

roethylene (fluoroplast). The main advantages of 

the material used for the container are the next: 

high resistance to UV rays, mechanical strength, a 

wide range of operating temperatures from –269 to 

+26 °С, almost unchanged by temperature changes, 

it is a very hydrophobic substance, physiologically 

and biologically harmless.

The container is equipped with a device for moni-

toring the state of plants, namely a temperature sen-

sor with the scale in degrees Celsius. There is also a 

photoresistor to control the illumination of plants. 

To prevent the accumulation of excess moisture, a 

fan is used located on the cover of the unit. This al-

lows outside air to pass inward and vice versa.

The results of the first experiment indicated that 

hydrogel actively promotes seed germination, as it 

provides the optimal amount of moisture required 

for the process. However, the hydrogel alone does 

not contain nutrients, and this causes the death of 

the plant. The solution was to add hormones and 

nutrient mixture to hydrogel in further experiments. 

Experiments show that the hydrogel is the easiest to 

use on the space station as a basis of the soil for mi-

crogreens because it does not require additional ir-

rigation, does not leave contaminants, which plays a 

significant role in growing plants in studied condi-

tions. It is worth noting that in zero gravity condi-

tions, the removal of contaminants is a problematic 

and time-consuming process. The black soil mixed 

with hydrogel was more successful in the further cul-

tivation of the plant. It also did not require frequent 

watering but left pollution. The plant sprouted well 

because after the nutrients in the seed ran out, the 

plant began to receive nutrients from the black soil, 

which cannot be said for the hydrogel. Soil without 

additives showed the lowest rate of growth but suf-

ficient productivity.

Table 3. The average value of plant growth per month 
in the nutrient medium in an environment similar 
to that of the space station, cm

Types 

of Micro greens 

(In Latin)

Hydrogel
Hydrogel + 

hormone

Hydrogel 

+ Nutrient 

Mixture

Amaranth 

(Amaranthi) 7.2 9.4 9.42

Kohlrabi (Kohlrabi) 6.5 7.8 7.83

Watercress 

(sisymbrium acetaria) 7.5 8.4 8.6

Spinach (Spinach) 5.4 6.7 6.9

Wheat (Triticum) 6.9 7.8 7.9

Fig. 4. Container for growing plants in the space station con-

ditions

lieved that sugar is most important for feeding flowers 

in winter since the sun is not frequent at this time and 

plants lack ultraviolet light.

Table 3 shows the average value of plant growth per 

month. As seen from Table 3, the nutrient medium 
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Results of the first experiment indicate that di-

cotyledonous plants have a higher germination rate, 

especially pea seeds. Wheat also had a strong perfor-

mance and was only slightly inferior to peas. Based 

on previous studies of microgreen, it can be argued 

that peas in the microgreen phase are more beneficial 

for the human body than in a phase of a full-fledged 

plant. On top of that, taking into account the on-

board conditions, peas, watercress, kohlrabi, wheat 

are the most useful sources of nutrients for astronauts 

who have a lack of micro and macro elements in their 

organisms.

There are two possible risks for our container, 

namely, mold and damage [16]. The International 

Space Station is a hermetically sealed object with an 

artificial habitat. In this regard, at the station, there 

was an acute problem of the spread of mold and oth-

er harmful microorganisms, which led to the break-

down of technical equipment. It develops in a humid 

environment, and it can likely develop in a hydro-

gel. To avoid this problem the space station is usually 

equipped with ventilation devices. The principle of 

operation of the device lies in effect on living cells of 

a constant electric field with rapidly changing polar-

ity. Such an effect leads to the appearance of pores 

in the cell membrane and then the death of bacteria 

and microscopic fungi. Protein remnants of cells are 

filtered and destroyed so as not to become food for 

other unwanted microorganisms. Therefore, mold 

does not pose a threat to growing plants and space 

station equipment. The second threat is minced due 

to the properties of the material the capsule is made 

of. Since the installation is made of durable fluoro-

plastic material, the capsule will not be damaged , 

even being hit hard. Due to zero gravity, the hydrogel 

containers can scatter in different directions inside 

the capsule. However, the hydrogel containers can-

not leave the capsule. With immediate intervention, 

the plants will survive, but transplantation to another 

container will be required.

CONCLUSION

To confirm our proposal for growing plants on the 

space station, we have studied various sources of 

information [1, 7]. We found that using a hydrogel 

instead of soil is the best method for growing a 

plant because it does not need constant watering, 

it is effective in terms of yield, it does not cause 

pollution (for example, soil and clay leave dirt), it 

is safe to use, it does not need hermetically sealed 

packaging, as the gel will not break out and fly apart 

in zero gravity, it does not cause inconvenience when 

transporting a hydrogel from Earth to a space station, 

as it is delivered in dry form (powder), which is not 

damaged during the flight, it has a relatively low price 

(economical), and it does not require special skills or 

knowledge for successful planting.

Our experiments showed that Ding’s peas had the 

highest yield productivity. This type of plant had the 

highest success of the shoot, tested under different 

conditions; moreover, it turned out to be immune to 

sharp or smooth changes in environmental condi-

tions, nutritious and healthy, and easy to grow and 

care for. 

Based on a number of scientific works and our 

own experience, we have chosen the most nutritious 

phase of plant growth, sufficient for consumption in 

food-microgreens, or seedlings. They are the most 

useful and at the same time the most economical for 

growing and further consumption. At the same time, 

they take a rather short time for germination, which 

allows you to plant a new batch of plants immediately 

after consumption.

Thus, our work allows us to draw a reasonable con-

clusion that we were able to create optimal conditions 

for the cultivation of nutritious plants at the space 

station, using the installation, soil substitute, and the 

most favorable plant variety. Although the work still 

needs improvement and more complex comprehen-

sive research, this is a kind of prerequisite for research-

ers working in a similar field of science and technol-

ogy. Nevertheless, we tried to bring our conditions for 

growing microgreens closer to those in the space sta-

tion and came up with research conclusions. We rec-

ommend that plants, such as Ding’s peas, can be taken 

for further research. It is the most resistant to extreme 

conditions and a highly vitamin-rich product that is 

able to support the daily human diet. 
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СТВОРЕННЯ СЕРЕДОВИЩА ДЛЯ ВИРОЩУВАННЯ МИКРОЗЕЛЕНІ НА КОСМІЧНІЙ СТАНЦІЇ

Рослини є необхідними видами харчування людини як у земних, так і у космічних умовах. Вирощування рослинних 

продуктів харчування в космічних умовах на навколоземній станції стало можливим у зв’язку з сучасними досягнен-

нями агротехнологій. Метою роботи є дослідження оптимальних умов для вирощування рослин, що використову-

ються в харчуванні людини на космічній станції. У роботі проведено вибір рослин і типів ґрунту для умов космічних 

станцій. З цією метою проведено триетапний експеримент. На першому етапі експерименту дослідним способом 

було здійснено вибір типів рослин, які найкраще підходять для вирощування в екстремальних умовах. Експеримен-

тальним способом було визначено склад і структуру ґрунту. Показано, що для акумуляції води в космічних умовах 

можна використовувати гідрогель. Дослідження показали, що тільки гідрогель може сприяти росту рослин. На друго-

му етапі досліджень було успішно вирощено рослини на суміші гідрогелю і ґрунту. На третьому етапі експерименту 

у гідрогель були добавлені біостимулятори і органічні продукти, внаслідок чого збільшилась швидкість та стійкість 

росту рослин. У роботі описано створений авторами експериментальний прототип контейнера для вирощування рос-

лин у космічних умовах, який було апробовано у названих експериментах.

Ключові слова: мікрозелень, вирощування мікрозелені, гідрогель, вирощування мікрозелені в гідрогелі, плантація в 

космічній станції. 
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МІЖНАРОДНО-ПРАВОВІ ЗАСАДИ РОЗРОБКИ РЕСУРСІВ 
МІСЯЦЯ, МАРСА ТА ІНШИХ НЕБЕСНИХ ТІЛ

Досліджуються новітні тенденції розвитку міжнародно-правових відносин щодо розроблення та добування ресурсів не-

бесних тіл, поштовхом для якого стало ініціювання Сполученими Штатами Америки міжнародної програми «Артеміда». 

До участі в цій програмі долучились 12 держав світу, формалізувавши свої наміри шляхом підписання т.з. Домовленостей 

щодо програми «Артеміда», зокрема Україна. Зважаючи на те, що міжнародно-правовий режим експлуатації ресурсів Мі-

сяця, Марса, астероїдів та інших небесних тіл до цього часу не є визначеним, а в доктрині космічного права з цього приводу 

немає єдності, у статті робиться спроба визначити правові підстави участі України у відповідній програмі, можливості, 

які перед нею відкриваються, а також завдання, що у цьому зв’язку постають перед вітчизняними суб’єктами космічної 

діяльності та державою, яка є відповідальною за всю космічну діяльність, що здійснюється під її юрисдикцією. 

Ключові слова: ресурси Місяця та інших космічних тіл; програма «Артеміда»; міжнародне космічне право; Україна; на-

ціональне законодавство; міжнародно-правовий режим; спільна спадщина людства.
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ВСТУП. АКТУАЛЬНІСТЬ ПРОБЛЕМИ

13 жовтня 2020 року в рамках 71-го Міжнародно-

го астронавтичного конгресу уповноважені аген-

ції восьми держав світу, серед яких ініціативним 

центром і ядром було НАСА (США), підписали 

Домовленості (Угоди) щодо програми «Артемі-

да» [16] — пілотованої космічної програми щодо 

доправлення людей, насамперед першої жінки, 

а також наступних чоловіків на Місяць та інші 

небесні тіла Сонячної системи з подальшою роз-

відкою і розробленням природних ресурсів Мі-

сяця, Марса, астероїдів та інших небесних тіл. 

Передбачено організацію регулярних місій на 

Місяць з встановленням постійного пілотовано-

го пункту, з наступним тестуванням обладнання 

і всіх задіяних систем для їхнього майбутнього 

застосування у відповідних місіях на Марс.

Підписані домовленості є зведенням певних 

принципів співпраці у цивільному дослідженні 

та використанні небесних тіл: виключно мирні 

цілі; прозорість діяльності для світового спів-

товариства; технологічна сумісність космічного 

устаткування, що використовуватиметься різ-

ними країнами; взаємодопомога у випадку ава-

рій; реєстрація в єдиному реєстрі всіх запущених 

об’єктів; публічний доступ до інформації; охоро-

на історичної спадщини; відсутність виключного 

права однієї держави або компанії на добування 

ресурсів і спільна відповідальність за наслідки; 

попередження конфліктів; мінімізація косміч-
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сферою життєво важливих національних інтере-

сів Сполучених Штатів. Декларувалось, що США 

буде: зберігати свої права, можливості і свободу 

дій в космосі; рекомендувати всім іншим дер-

жавам самим утримуватись та утримувати інших 

як від перешкоджання використанню цих прав, 

так і від створення можливостей для такого пе-

решкоджання; вживати заходів, необхідних для 

захисту можливостей США у дослідженні космо-

су; реагувати на випадки перешкоджання; і пере-

шкоджати, якщо буде потреба, своїм противни-

кам використовувати космічні засоби з метою, 

ворожою національним інтересам США. Саме 

на концептуальній основі відповідної Космічної 

програми було побудовано Закон США про кон-

курентоспроможність комерційної космічної ді-

яльності 2015 р. [10]. Відповідно до цього Закону 

декларується право громадян Сполучених Шта-

тів брати участь у комерційній розвідці та комер-

ційному видобуванні космічних ресурсів, віль-

них від шкідливих втручань, відповідно до між-

народних зобов’язань США та за умови дозволу 

та постійного нагляду з боку федерального уряду. 

Ця Програма стала дороговказом для здійснення 

космічної політики США на наступні десять ро-

ків, поки їй на зміну не прийшла більш помірко-

вана космічна політика, однією з ознак якої став 

погляд у бік можливості міжнародної співпраці в 

дослідженні та розробленні ресурсів космосу. Ви-

разом відповідного ставлення стала Президент-

ська Директива щодо нової космічної політики 

США від 11 грудня 2017 р. [15], а також низка су-

проводжувальних документів. А 6 квітня 2020 р. 

було прийнято Президентський (виконавчий) 

указ, який різні джерела по-різному йменують: 

1) щодо права США використовувати ресурси 

Місяця [14]; 2) про заохочення міжнародної під-

тримки відновлення та використання космічних 

ресурсів [17]. У будь-якому випадку зміст указу 

дає підстави вважати, що США від політики на-

ціонального дослідження та використання кос-

мічних ресурсів здійснили поворот у бік міжна-

родної співпраці у відповідному напрямку. 

З чим це пов’язано? 

Аналізуючи контекст звернення космічної 

політики США у бік міжнародного співробіт-

ництва, вважаю за необхідне виділити два спо-

ного сміття. Серед підписантів, крім НАСА (від 

США — держави-ініціатора проєкту), виступи-

ли уповноважені органи Канади, Великобри-

танії, Австралії, Японії, Люксембургу, Італії та 

Об’єднаних Арабських Еміратів. Відповідно до 

Розділу 13 Домовленостей, після 13 жовтня 2020 

року будь-яка держава, яка прагне стати Підпи-

сантом цих Угод, може це зробити, подавши свій 

підпис уряду США. Відповідно до цього, рівно 

через місяць після укладення основних Домов-

леностей, дев’ятою країною, що приєдналась до 

них, стала Україна. Згодом до участі у Програмі 

долучились також Бразилія, Південна Корея та 

Нова Зеландія. 

Слід зазначити, що кожен із підписантів підій-

шов до формалізації своєї участі у Програмі че-

рез попереднє, починаючи з 2019 р., укладання 

двосторонніх угод зі США (в різних формах: до-

говори, меморандуми, декларації тощо), внісши 

у Програму конкретику можливого співробітни-

цтва та фінансові ресурси, які вони можуть на ці 

цілі виділити. На жаль, цього не можна сказати 

про Україну; приєднання нашої держави можна 

скоріше тлумачити як меморандум про наміри, 

оскільки досі жодної конкретики в ці масштабні 

домовленості наша держава не внесла. Не було 

здійснено й відповідного попереднього опрацю-

вання правових підстав її приєднання до Угоди. 

Все це вимагає здійснення аналізу міжнародно-

правових та національних можливостей участі 

України в найбільш амбіційній космічній про-

грамі сучасності. 

ПЕРЕДІСТОРІЯ ПИТАННЯ

Розроблення ресурсів небесних тіл було на по-

рядку денному США протягом принаймні двох 

десятиліть. При цьому, зважаючи на власний 

космічний потенціал, США довгий час намага-

лись бути першими у своїй господарській діяль-

ності на Місяці. Показовою у цьому відношенні 

стала, зокрема, американська Місячна програма 

«Сузір’я», започаткована республіканцем Джор-

джем Бушем-молодшим у 2004 р., яка була суто 

національною, без залучення іноземного елемен-

ту [8]. Відповідно до цієї програми 31.08.2006 р. 

було ухвалено Національну космічну політику 

США [7], згідно з якою космос проголошувався 
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нукальні чинники: 1) фінансовий: 2) політико-

правовий.

Фінансове підґрунтя звернення Адміністрації 

США до міжнародної спільноти з закликом до 

підтримки відповідної діяльності відзначається, 

зокрема, деякими європейськими дослідника-

ми, що аналізували американську програму піло-

тованого повернення (за нормативною терміно-

логією США) на Місяць. За попередніми плана-

ми NASA передбачалося пілотоване повернення 

на місячну поверхню в 2028 р., однак за ініціа-

тивою Президента Д. Трампа в квітні 2019 р. цю 

дату було перенесено на чотири роки вперед, 

тобто на 2024 р., що заклало початок Програми 

«Артеміда». Програма є дуже амбітною, багато-

аспектною, такою, що потребує серйозних ка-

піталовкладень, не підйомних навіть для США. 

Так, на 2020 р. — перший рік реалізації Про-

грами — з федерального бюджету було виділено 

NASA 1.6 млрд доларів, хоча за підрахунками для 

досягнення результату у плановані строки необ-

хідне щорічне фінансування від 6 до 8 млрд до-

ларів [13]. Саме це стало одним із спонукальних 

мотивів для звернення Адміністрації США за 

міжнародною підтримкою.

Іншою, на мою думку, більш серйозною під-

ставою для зміни позиції США з цього питання 

стала відсутність єдності у міжнародних косміч-

но-правових і політичних колах щодо питання 

відповідності міжнародному праву реалізації про-

єктів розроблення ресурсів небесних тіл, особ-

ливо якщо така діяльність здійснюється однією 

державою.

Спробуємо розібратись у відповідному питан-

ні більш докладно.

МІЖНАРОДНО-ПРАВОВЕ РЕГУЛЮВАННЯ 
ДОСЛІДЖЕННЯ ТА ВИКОРИСТАННЯ 
КОСМІЧНИХ РЕСУРСІВ

Ще в 1960—1970-ті рр. міжнародним співтовари-

ством під егідою ООН було напрацьовано п’ять 

основних міжнародних договорів у сфері кос-

мічної діяльності. І хоча в наступні роки ці дого-

вори доповнювались різного роду резолюціями 

Генеральної асамблеї ООН, іншими актами т.з. 

«м’якого» міжнародного права, а також актами 

тлумачення існуючих договірних джерел, від-

повідні п’ять договорів і сьогодні залишають-

ся основою для регулювання діяльності держав 

і міжнародних організацій в сфері дослідження 

та використання космічного простору. А зважа-

ючи на те, що розроблення та прийняття відпо-

відних договорів припало на роки холодної війни 

та жорсткого протистояння двох існуючих на той 

період супердержав — США та СРСР, жодна з 

яких не знала, хто з них буде першою в освоєнні 

космосу, відповідні акти міжнародного права ха-

рактеризуються високим ступенем відпрацюван-

ня механізмів стримування і недопущення моно-

полізації космічної діяльності жодною зі сторін. 

Відносини щодо розроблення ресурсів Міся-

ця та інших небесних тіл стали об’єктом регулю-

вання двох із п’яти міжнародних договорів ООН 

з питань космічної діяльності, а саме: Договору 

про принципи діяльності держав з досліджен-

ня і використання космічного простору, включа-

ючи Місяць та інші небесні тіла (надалі — Дого-

вір про космос) [1], а також Угоди про діяльність 

держав на Місяці та інших небесних тілах (на-

далі — Угода про Місяць) [6]. При цьому одразу 

слід зазначити, що міжнародне космічне право 

не дає вичерпної та однозначної оцінки можли-

вості розроблення ресурсів небесних тіл. 

Так, Договір про космос як головний систе-

моутворювальний акт в регулюванні космічної 

діяльності, сторонами якого наразі є 109 держав, 

у ст. 1 проголошує, що дослідження та викорис-

тання космічного простору, включаючи Місяць 

та інші небесні тіла, здійснюються на благо і в ін-

тересах всіх країн, незалежно від ступеня їхнього 

економічного або наукового розвитку, і є надбан-

ням всього людства [the province of all mankind-eng; 

apanage du monde entier-fr.]. Космічний простір, 

включаючи Місяць та інші небесні тіла, відкрито 

для дослідження і використання всіма держава-

ми без будь-якої дискримінації на основі рівно-

сті і згідно з міжнародним правом, при вільно-

му доступі у всі райони небесних тіл. Ця стаття 

є базовою, що закладає підвалини міжнародного 

космічного права і визначає його дух і основну 

спрямованість: космос є міжнародною зоною, 

де повинні враховуватися інтереси всіх країн; 

вільне використання за рівних умов; рівний до-

ступ. Ці загальні принципи, сформульовані в 
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1960-х рр., були далекі від ліберального еконо-

мічного духу, про який тоді ще не йшлося. 

Далі в регулюванні відносин щодо розро-

блення ресурсів Місяця та інших небесних тіл 

пішла Угода про Місяць. Слідом за ст. 1 Дого-

вору про космос, у ст. 4 Угоди про Місяць під-

тверджується, що дослідження та використання 

Місяця є надбанням всього людства*. Водночас 

найбільшої уваги в контексті нашого інтересу 

має ст. 11.1 Угоди, згідно з якою Місяць та його 

природні ресурси проголошено спільною спад-

щиною людства (common heritage of mankind). 

Серед найбільш контроверсійних в Угоді також 

відзначають положення ст. 11.5, в якій зазнача-

ється, що держави зобов’язуються встановити 

міжнародний режим, включаючи відповідні про-

цедури, для регулювання експлуатації природ-

них ресурсів Місяця, коли стане зрозуміло, що 

така експлуатація буде можливою найближчим 

часом. Очевидно, що наразі такий час настав, і 

обумовлений в Угоді про Місяць міжнародний 

режим мав би бути розроблений. Однак навряд 

чи шлях до його запровадження може бути та-

ким, як передбачалося в Угоді. Хоча Угода набу-

ла чинності в 1984 р., станом на 2020 р. лише 18 

держав ратифікували і чотири держави підписали 

цей міжнародний договір [11]. Серед них немає 

жодної з провідних космічних держав світу, що 

мають сьогодні чи матимуть найближчим часом 

можливості дістатись Місяця й вести там роботи 

з розвідки та розроблення його ресурсів. 

ПРАВОВА ПРИРОДА ДОМОВЛЕНОСТЕЙ 
В РАМКАХ ПРОГРАМИ «АРТЕМІДА»

Аналізуючи Домовленості в рамках програми 

«Артеміда», слід звернути увагу на низку момен-

тів, які дозволяють виявити правову природу 

цього документу і надати його характеристику.

* Хоча в українських текстах формули ст. 1 Договору про 

космос і ст. 4 Угоди про Місяць перекладені як «спіль-

не надбання людства» (мабуть, з російської — «досто-

яние всего человечества») в інших офіційних текстах 

ООН використані такі термінологічні конструкції: 

у ст. 1 Договору про космос: англомовному «province 

of all mankind», франкомовному — «apanage du monde 

entier»; водночас у ст. 4 Угоди про Місяць — “apanage 

de l’humanite tout entier”, “the province of all mankind”.

Насамперед слід зазначити, що ми маємо 

справу з міжнародним договором, що суттєво 

відрізняється від класичних договорів, хоча його 

особливості не є унікальними у сучасній практи-

ці міжнародних відносин. Класичні міжнародні 

договори поділяються за різними критеріями. 

Одним із них є сфера суб’єктного охоплення, 

відповідно до якого виділяються багатосторонні, 

регіональні та двосторонні міжнародні договори. 

Є також поділ за рівнем міжнародно-правового 

регулювання: міждержавні, міжурядові та міжві-

домчі [2]. Є міжнародні договори закритого і від-

критого типу: перші з них укладаються між кон-

кретним, наперед обумовленим колом суб’єктів 

міжнародного права; другі ж є відкритими для 

наступного приєднання тими державами, які 

не були підписантами відповідного договору. За 

юридичною силою міжнародні договори можуть 

належати до «твердого права» (hard law) — дого-

вори, угоди, конвенції, або ж до «м’якого права» 

(soft law) — різного роду меморандуми, деклара-

ції, заяви, резолюції тощо.

Домовленості в рамках програми «Артеміда» 

за сукупністю ознак слід віднести до міжвідом-

чого акту міжнародного м’якого права відкрито-

го типу. Цей документ укладено між обмеженою 

кількістю космічних агенцій, що домовились 

здійснювати спільну діяльність з доправлення 

місій на Місяць та інші небесні тіла та з роз-

роблення ресурсів цих небесних тіл. Водночас 

Домовленості відкриті для приєднання компе-

тентних органів інших держав, що мають намір 

долучитись до відповідної співпраці, чим і ско-

ристалось Державне космічне агентство Укра-

їни. За загальним правилом Домовленостям 

передувало (або слідувало за ними) створення 

окремих двосторонніх договірних рамок між 

НАСА як ініціатора програми та його ядра — з 

одного боку, і агенціями тих держав, які стали 

підписантами загальних Домовленостей — з ін-

шого. Форми цих міжвідомчих інструментів у 

кожному випадку обиралась сторонами окремо, 

так само, як і змістовне наповнення співпраці. 

Так, у жовтні 2018 р. між НАСА та Космічним 

агентством ОАЕ було підписано імплемента-

ційну домовленість; у жовтні 2019 р. між НАСА 

та Космічним агентством Великого Герцогства 
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Люксембург було підписано Спільну заяву; таку 

ж міжнародно-правову форму було обрано для 

оформлення співпраці по «Артеміді» між НАСА 

та Космічним агентством Сполученого Королів-

ства, а також між НАСА та відповідним уповно-

важеним органом Італійської республіки; з Ка-

надським космічним агентством НАСА у грудні 

2020 р. підписало Договір про «Gateway», а з від-

повідним міністерством Японії в липні 2020 р. — 

Спільну декларацію про наміри.

Дещо «аномальними» з точки зору теорії між-

народних договірних відносин у відповідних дво-

сторонніх та багатосторонній Домовленості є де-

кілька моментів. Насамперед, в усіх договірних 

інструментах щодо «Артеміди» порушено прин-

цип рівності договірних Сторін та симетричності 

прав та обов’язків, які на них покладаються: одні-

єю зі Сторін у всіх відносинах щодо Артеміди ви-

ступає НАСА. Фактично йдеться про «заохочення 

міжнародної підтримки публічної та приватної 

діяльності США з дослідження та використання 

ресурсів космосу, відповідно до їхньої національ-

ної політики у відповідній сфері [9]. Саме НАСА 

формулює передумови та основні засади участі 

інших Сторін у програмі, а також визначає мож-

ливості їхньої взаємодії. При цьому слід відзна-

чити різний обсяг прав та зобов’язань Сторін в 

кожній з двосторонніх домовленостей. До речі, 

саме цей підхід свого часу уже був досить успіш-

но апробований в низці угод щодо Міжнародної 

космічної станції [4]. Наступним моментом, що 

потребує оцінки з точки зору теорії міжнародно-

го права, є зв’язок відповідних Домовленостей з 

загальним міжнародним правом та міжнародним 

космічним правом, розробленим під егідою ООН. 

Найбільш проблемним тут є можливість і необ-

хідність дотримання Угоди про Місяць. США як 

ініціатор Програми в усіх державних документах, 

зокрема в тих, що мають вплив на міжнародно-

правові космічні відносини, постійно наголошу-

ють на тому, що Угода про Місяць не набула уні-

версального характеру і не може претендувати на 

роль міжнародного звичаю. 

Домовленості у рамках програми «Артеміда» 

стали спробою започаткувати оновлений міжна-

родно-правовий режим ресурсів космічних тіл, пев-

ним чином альтернативний до передбаченого Уго-

дою про Місяць. Маючи такі далекоглядні наміри, 

американська сторона вже внесла питання щодо 

правового режиму використання ресурсів небес-

них тіл на розгляд Юридичного підкомітету Ко-

мітету ООН з космосу. На даний момент, однак, 

позиція НАСА не є надто жорсткою з точки зору 

залучення до Програми міжнародних партнерів. 

Так, Австралія є Стороною Угоди про Місяць, од-

нак ця обставина не завадила їй однією з перших 

укласти з НАСА відповідні домовленості щодо 

Артеміда-співпраці у сфері робототехніки, авто-

матики, використання штучного інтелекту [5]. 

Наразі правовий режим діяльності з експлу-

атації ресурсів небесних тіл залишається неви-

значеним. У Комітеті ООН з космосу та його 

Юридичному підкомітеті поки лише готуються 

до обговорення та формування такого режиму, 

передбаченого ст. 11.5 Угоди про Місяць. Склад-

нощі насамперед пов’язані з невизнанням Міся-

ця та інших небесних тіл «спільною спадщиною 

людства» («common heritage of mankind») з боку 

США та низки інших держав, готових до освоєн-

ня космічних ресурсів, оскільки це стоїть на за-

ваді експлуатації таких ресурсів та справедливого 

розподілу вигод від цієї діяльності, пропорційно 

участі в ній. Водночас на дотриманні цього прин-

ципу неодмінно наполягатимуть країни, що роз-

виваються, посилаючись при цьому не тільки на 

Угоду про Місяць, а й на Договір про космос, згід-

но з яким дослідження та використання косміч-

ного простору здійснюються на благо і в інтересах 

всіх країн, незалежно від ступеня їхнього еконо-

мічного або наукового розвитку, і є надбанням 

всього людства. А космічний простір, включаючи 

Місяць та інші небесні тіла, не підлягає націо-

нальному присвоєнню ані шляхом проголошен-

ня на них суверенітету, ані шляхом використання 

або окупації, ані будь-якими іншими засобами. 

Дискусія в цьому напрямку триває, однак це не 

заважає швидкому просуванню вперед Програми 

«Артеміда» і долученню до неї нових Сторін. 

УЧАСТЬ УКРАЇНИ У ПРОГРАМІ «АРТЕМІДА»

Українська сторона в особі Державного космічно-

го агентства підписала Домовленості щодо про-

грами «Артеміда», взявши авансом на себе певні 

зобов’язання. При цьому слід пам’ятати, що від-
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повідно до ст. 9 Конституції України чинні між-

народні договори, згода на обов’язковість яких 

надана Верховною Радою України, стають час-

тиною національного законодавства України. В 

цьому контексті насамперед слід провести оцінку 

вітчизняної космічної діяльності на відповідність 

принципам, регламентованим Домовленостями 

по програмі «Артеміда»: мирні цілі, транспарент-

ність, взаємодія операційних систем, допомога у 

випадку надзвичайних ситуацій, реєстрація кос-

мічних об’єктів, надання наукових даних, видо-

бування ресурсів, уникнення шкідливого впливу, 

мінімізація космічного сміття тощо.

Після підписання загальних Домовленостей 

слід подумати про конкретні сфери співпраці, де 

Україна могла б бути цікавою Програмі, сформу-

вавши конкретні пропозиції, які увійшли б у дво-

сторонню Угоду зі США. Для цього слід провести 

інвентаризацію наших можливостей, поширив-

ши знання про Програму, її особливості, пріори-

тети та умови участі серед високотехнологічних 

підприємств та організацій космічної галузі. Тут 

непересічну роль може відіграти Національна 

академія наук України, чимало інститутів якої 

орієнтовані на космічну діяльність і в змозі здій-

снити аналіз наукових і технологічних перспек-

тив участі України в дослідженні та використанні 

ресурсів Місяця, а також Українська асоціація 

високотехнологічних підприємств і організацій 

«Космос», що об’єднує кілька десятків суб’єктів, 

здатних взяти участь в програмі «Артеміда». 

Після цього можна буде ставити питання про 

підписання двостороннього документу між НАСА 

та Мінстратегпромом або ДКА щодо конкретних 

напрямів участі українських суб’єктів у Програмі. 

В цьому зв’язку хотілося б зазначити, що кожен 

з перших підписантів Домовленостей вже попе-

редньо визначив і конкретно обґрунтував свою 

роль і доцільность участі у майбутньому проєк-

ті. Так, наприклад, Австралія співпрацюватиме у 

сфері робототехніки, автоматики, використання 

штучного інтелекту. Японія братиме участь у роз-

робці нового безпілотного вантажного корабля, 

який здійснюватиме постачання навколомісяч-

ної станції «Gateway». Участь Італії буде полягати 

у створенні систем примісячнення, а також ство-

рення житлових модулів на поверхні Місяця і т. п. 

А Велика Британія візьме участь у створенні на-

вколомісячної станції Gateway, яка стане проміж-

ним пунктом для польоту місій на Місяць і далі. 

Кожна з цих та інші держави-учасниці уже декла-

рували суми державних і приватних інвестицій на 

ці цілі у найближчі роки.

Державні органи управління космічною ді-

яльністю мають орієнтувати суб’єктів господа-

рювання України на усвідомлення того, що їхній 

прибуток в цій діяльності буде пропорційним 

вкладу. Саме така модель буде домінуючою і для 

міждержавних домовленостей між Україною та 

США у цій сфері, хоча при відсутності форма-

лізації у розподілі прибутків, ці питання також 

мають бути предметом перемовин. Зрештою 

необхідно усвідомлювати, що участь у Програмі 

потребуватиме від України потужної державної 

фінансової підтримки підприємств, які займа-

тимуться видобуванням космічних ресурсів, 

тому слід бути готовими ініціювати державні ін-

вестиції в цій сфері. Виходячи із сьогоднішнього 

фінансового становища України, це може ви-

явитись проблематичним. Дуже важливо у цьо-

му зв’язку, що в Концепції Загальнодержавної 

цільової науково-технічної програ ми України 

на 2021—2025 роки передбачено стимулювання 

та розширення міжнародного співробітництва, 

здійснення спільних проєктів та розробок, зо-

крема в рамках співпраці з NASA та іншими про-

відними космічними агенціями [3].

Ще одним важливим чинником, який слід 

усвідомлювати, є те, що підписавши Домовле-

ності, Україна повинна невідкладно вдатися до 

оновлення національного космічного законо-

давства України відповідно до нової сфери ре-

гулювання, а також внесення доповнень до рег-

ламентації дозвільної системи та ліцензування, 

реєстрації космічних об’єктів та прав на косміч-

ні ресурси, охорони космічного простору та не-

бесних тіл від космічного сміття, узгодженості 

операційних систем з системами потенційних 

партнерів та ін. Зазначу, що всі основні докумен-

ти США останніх років, включно з Новою кос-

мічною програмою, ухваленою 9 грудня 2020 р., 

пронизані ідеєю широкого залучення приватних 

суб’єктів космічної діяльності, використання 

всіх допустимих форм державно-приватного 
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партнерства, що має стати орієнтиром і для нас в 

процесі вдосконаленні інституту державно-при-

ватного партнерства у космічній галузі.

Не слід при цьому забувати, що «Артеміда» — 

не єдина можливість участі України у співробіт-

ництві зі США. Тому пріоритетом наших зусиль 

має залишатись поновлення дії міжурядової Рам-

кової угоди про співробітництво в дослідженні та 

використанні космічного простору у мирних ці-

лях, термін 10-річної дії якої завершився 22 січня 

2019 року, але досі не був подовжений.

ВИСНОВКИ

Насамперед важливо усвідомити, що на сьогод-

ні немає універсального міжнародно-правово-

го режиму експлуатації ресурсів космічних тіл. 

Водночас міжнародне космічне право не містить 

прямих заборон здійснення такої діяльності, 

якщо вона ведеться у співробітництві держав, з 

дотриманням загальних принципів міжнарод-

ного космічного права, зафіксованих в Договорі 

про космос.

Домовленості в рамках програми «Артеміда» є 

спробою започаткування нового режиму розро-

блення ресурсів Місяця, Марса, астероїдів та ін-

ших небесних тіл, що не спиратиметься на Угоду 

про Місяць, а створить їй певну альтернативу. 

Підписання Українською стороною Домовле-

ностей відкриває перспективи суттєвого підви-

щення космічного статусу нашої держави, але вод-

ночас накладає на неї нові серйозні зобов’язання 

як міжнародного, так і національного характеру. 

Необхідно насамперед якомога скоріше визна-

читись з можливостями вітчизняних суб’єктів 

космічної діяльності запропонувати конкретні 

напрямки участі у Програмі, зафіксувавши їх у 

двосторонній угоді з НАСА, а за необхідності — й 

з іншими учасниками Домовленостей. Зважаючи 

на обмеженість бюджетних ресурсів, слід макси-

мально використати механізми державно-при-

ватного партнерства, внісши відповідні зміни до 

національного законодавства України. Необхід-

ність удосконалення космічного законодавства 

України в напрямку його узгодження із законо-

давством держав-учасниць програми пов’язана й 

з іншими чинниками участі в Програмі.

Оскільки Домовленості по програмі «Артемі-

да» є міжнародно-правовим документом загаль-

ного змісту, який встановлює лише принципи 

відповідного співробітництва, не регламенту-

ючи конкретних механізмів діяльності, в най-

ближчі роки на рівні міжнародних організацій 

космічного профілю, насамперед Юридичного 

підкомітету Комітету ООН з мирного викорис-

тання космічного простору, напрацьовувати-

муться спільні норми та стандарти відповідної 

діяльності. І важливо, щоб Україна не залиши-

лась осторонь від цієї роботи. 
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THE CONTRIBUTION OF KHARKIV ENTERPRISES 
TO THE ROCKET AND SPACE INDUSTRY DEVELOPMENT

The article reviews the contribution of Ukrainian enterprises to the development of the rocket and space industry. The most important 

part of a space or combat ballistic missile is the control system (CS), on which the success of its application depends. Kharkov (Kharkiv) 

enterprises – the “Kommunar” plant and the Design Bureau “Electropriborostroenia” (SDB-692, now the RPA “Khartron”) were 

the largest manufacturers of control systems not only in Ukraine but throughout the Soviet Union. These systems were not only pro-

duced serially but also developed at these enterprises. The formation and development of Kharkov enterprises of the space industry is 

the most important page in the history of the development of not only cosmonautics but also science and technology. Despite the large 

number of works devoted to the development of rocket and space technology in Ukraine, the history of the development and production 

of control systems has not been sufficiently studied. Due to the secrecy of work in the field of rocket and space technology (RST), there 

are very few sources for studying the history of its creation. Therefore, the most important part of the work was interviewing the lead-

ing experts of SDB-692 in the field of the rocket and spacecraft control systems, which included A. M. Kalnoguz, Yu. A. Kuznetsov, 

V. Ya. Makarenko, V. G. Sukhorebrov and V. A. Uralov. Based on these interviews, a special fund was created in the Central State 

Scientific and Technical Archive of Ukraine. Control systems for many combat ballistic missiles, including P-7, P-7A, P-12, P-16, as 

well as the most powerful missile in the world P-36M2, which was named in the USA “Satana” (SS-18 “Satan”), “Proton”, “Zenith”, 

“Energia”, and “Cyclone” launch vehicles, “Kvant”, “Kvant-2”, “Crystal”, “Priroda”, “Spectrum” orbital modules, more than 150 

satellites of the “Cosmos” series, and other objects were developed and serially produced at Kharkov enterprises. In the 1970s, SDB-

692 created the USSR’s first onboard digital electronic computer. On its basis, a test and launch complex “Electronic launch” was 

developed, designed for pre-launch testing of control systems for ballistic missiles and launch vehicles.
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Introduction. The development of rocket and space 

technology, the exploration of near-Earth space are 

the characteristic expressions of human society’s 

current evolution. At the same time, today, astro-

nautics itself acts as a kind of synthesis of what has 

been achieved by world science and technology. The 

progress and creation of the rocket and space systems 

operated in space, artificial Earth satellites, manned 

spacecraft, and interplanetary automatic stations 

accelerated the development of some scientific and 

technical fields that were not previously associated 

directly with space.

Cosmonautics, with its unprecedentedly high re-

quirements for the reliability of systems and equip-

ment, today encourages the industry to catch up to 

a level that was not above it the day before, makes it 

use the latest achievements of science and technol-

ogy to improve and modernize production. The level 

of the modern rocket and space technology is associ-

ated with the introduction of the latest achievements 

of the scientific and technological revolution into 

production, and each of them, in turn, is enriched 

as a result of the use of scientific achievements in the 

study of processes and phenomena occurring in outer 

space.

Ukraine is one of the few countries in the world 

where launch vehicles, spacecraft, and combat bal-

listic missiles are created. The study of the history of 

rocket and space technology (RST), participation in 

this process of the leading enterprises of Kharkiv, and 

above all, the “Kommunar”, “Khartron” enterpris-

es – is the most important component of the modern 

history of science and technology.

A considerable number of works have been devot-

ed to the development of the Ukrainian spacecraft. 

From all publications, it should be mentioned the 

monographs devoted to the activities of the rocket 

spacecraft designers — M. K. Yanhel [16], V. S. Bud-

nik [2], V. F. Utkin [22], S. M. Koniukhov [15], and 

Yu. S. Aleksieiev [21]. The works published to the an-

niversary dates of the Pivdenne State Design Bureau 

(PDB or SDB-692) [3, 12, 20] were devoted to its 

labour activity.

Research objective. The purpose of the article is 

to analyze the creation and activities of enterprises 

of rocket and space engineering in Ukraine using 

Kharkiv enterprises as the example.

Sources. The most important part of a space or 

combat ballistic missile is the control system (CS), 

on which the success of its application depends. The 

largest manufacturer of control systems in Ukraine 

and throughout the entire Soviet Union was Kharkiv 

city, where enterprises not only mass-produced these 

systems but also developed them. The emergence 

and development of the Kharkiv space industry have 

become the most important page in the history of the 

progress in astronautics and the entire science and 

technology in general.

However, the history of the development and pro-

duction of control systems in Ukraine has not been 

sufficiently studied. Existing works on the history of 

Kharkiv enterprises [11; 17] are saturated with a large 

amount of information, accompanied by colorful il-

lustrations, and are chronicles of dates and events. 

However, unfortunately, there is no deep analysis of 

the relationship between the development of enter-

prises and domestic and foreign science and technol-

ogy as a whole. In addition, these publications were 

distributed mainly among the employees of these en-

terprises, they are not represented on the Internet, 

and their edition is very limited.

The activity of Kharkiv enterprises on the creation 

of the RST control system was covered in a collective 

monograph [1], but it focused only on the participa-

tion of employees and graduates from the Kharkiv 

Polytechnic Institute ( NTU “KhPI”). Another col-

lective monograph [19] was devoted to the life and 

creative career of the Chief Designer of control sys-

tems Volodymyr H. Serhieiev (1914—2009). And-

rii S. Honchar (1925—2003), Сhief Designer of the 

control system of the “Almaz” rocket and space com-

plex of the transport supply ship, as well as the au-

tonomous control complex of a super-heavy launch 

vehicle “Energia”, thoroughly described the history 

of the creation of unique control systems for rocket 

and space vehicles in his memoirs [10]. He, for many 

years, had worked in the DB “Elektropriborostroe-

nie” (SDB-692, since 1995 — research and produc-

tion association “Khartron”).

However, the memoirs of A. S. Honchar are an 

exception. For obvious reasons, all works on the cre-

ation of the СS were strictly classified. Taking into 

account this information, the work carried out by 

NTU “KhPI” engineer Svitlana O. Horelova is very 
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important and actual. She interviewed the leading 

employees of SDB-692, who participated in the most 

important work on the creation of a control system 

for combat missiles and spacecraft, namely Anatolii 

M. Kalnohuz, Yurii O. Kuznietsov, Oleksander Ya. 

Makarenko, Viktor H. Sukhorebrov, and Volodymyr 

O. Uralov. All interviews are devoted to the activities 

of respondents in SDO-692 in the period from 1959 

to 1988 and were placed in the Central State Scienti-

fic and Technical Archive of Ukraine, where the fund 

251 “Oral-historical documents on the history of sci-

ence and technology” was created [4—9].

“Kommunar”. The production of combat ballistic 

missiles in Ukraine began in 1951. The production of 

the P-1 rocket1 (8A11, according to NATO classifi-

cation — SS-1 “Scunner”) was organized at the re-

purposed Pivdennyi Machine-Building Plant (plant 

no. 586) from the automobile one. Soon a special de-

sign bureau SDB-586 (Pivdenne design bureau) was 

created at the plant. Mykhailo K. Yanhel, who had 

previously worked as the Сhief Engineer of Research 

Institute-88, was appointed as the Chief Designer 

of the SDO and Vasyl S. Budnik became his deputy. 

For the mass production of P-1 missile control sys-

tems, the Kharkiv plant “Elektroinstrument” was 

allocated. It was given a new name — plant number 

897, open name — plant “Kommunar”. It became 

the first enterprise in the USSR for the serial produc-

tion of equipment for onboard autonomous control 

systems and ground test starting electrical equipment 

for missile systems. Volodymyr N. Kulikov was ap-

pointed as a Director of the plant, and Abram M. 

Hynzburh became its Chief Designer. Already at the 

initial stage, production workers faced many techni-

cal problems, which had to be solved operatively, on 

the spot, without waiting for help from central design 

offices and research institutes. Due to this, by the 

Decree of the USSR Council of Ministers no. 5071-

2199cc of December 12, 1951, in order to “quickly 

master the serial production of control system equip-

ment for the P-1 product”, a special design bureau 

was organized at plant no. 897 from January 1, 1952 

(SDB-897). This SDB-897 was headed by Abram M. 

Hynzburh [11, P. 18—21]. The scientist understood 

1 Hereinafter in the text “P” in the designation of the rock-

et — the first letter of the word “rocket” in Ukrainian

the role and significance of the theory and put a lot of 

effort into the creation of the different subdivisions.

The first important achievement of SDB-897 was 

its participation (together with the Research Insti-

tute-885 team, Chief Designer Mykola O. Pyliu-

hin) in the development of a control system for the 

country’s first strategic medium-range missile P-12 

(8K63, SS-4 “Sandal”). In this rocket, the Сhief De-

signer of which was M. K. Yanhel, for the first time 

high-boiling fuel components were used, which made 

it possible to use a silo-based missile launch. Exactly 

for the P-12 rocket, a completely autonomous in-

ertial control system was created for the first time. 

Before that, a radio correction system was used. For 

this work, a group of SDB employees was awarded 

government awards, and Chief Designer A. M. Hyn-

zburh became a Lenin Prize Laureate.

The first independent development of the SDB 

of the “Kommunar”  plant was the design of a con-

trol system for the “Oneha” powder tactical missile 

(1955). It was based on the principle of a “pure” in-

ertial control. A characteristic of the system was the 

one-coordinate control method developed in SDO-

897, implemented based on one pendulum acceler-

ometer on the inner axis of the gyro horizon and a 

discrete calculating device. The control system in-

cluded a pitch gyro, lateral and normal stabilization 

accelerometers, and pneumatic steering gears. And 

although the “Oneha” rocket did not go into series 

production, its flight design tests confirmed the cor-

rectness of the principles established in the control 

system construction.

As the “Kommunar” plant was the only one in the 

country where missile control systems were serially 

manufactured, in 1958, it received a task to produce 

onboard and ground control equipment for the P-7 

(8K71) rocket. The task became fateful both for the 

plant and for the SDB since later modifications of 

the P-7 combat missile were used to launch artificial 

Earth satellites.  

So, on October 4, 1957, the first satellite of the 

Earth was launched into near-Earth orbit with the 

P-7A (8K74) rocket, equipped with an additional 

block of the last stage. A month later, on November 

3, the next flight took place with the dog Laika on 

board. The next modification of the “Seven” made 

it possible to deliver a pennant with the emblem of 
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thse USSR to the Moon (September 12, 1959) and 

fly around the Moon, photographing its reverse side 

(October 04, 1959). On April 12, 1961, the same rock-

et launched the first manned spacecraft “Vostok-1” 

into orbit with pilot-cosmonaut Yuri Gagarin [11, 

P. 34—39].

In total, over 50 years, rockets equipped with 

onboard control system equipment manufactured 

at “Kommunar” and launched with the help of a 

ground-based test and starting electrical equipment 

(TSEE) manufactured there have put into near-Earth 

orbits more than 3,500 spacecraft for various purpos-

es. Among them, there were more than 250 manned 

spacecraft or ones for providing work of astronauts at 

long-term orbital stations-laboratories [11, P. 114].

In 1964—1966 SDB “Kommunar” became the 

leader in the creation of a control system for the 

three-stage universal missile UR500 (“Proton”). The 

plant manufactures 49 devices, which make up 80 % 

of the total number of apparatus for the onboard con-

trol system of this missile. Since 1967, the “Proton” 

launch vehicle has launched into space more than 

280 different spacecraft for scientific and national 

economic purposes, the mass of which reaches 12.5 

tons. Among them, there are the well-known orbital 

space stations “Salyut”, “Mir”, modules “Kvant”, 

“Kristall”, et al.

In 1969, the “Lunokhod” and “Lunokhod-2” 

self-propelled vehicles were delivered to the Moon 

by the “Proton” rocket. Scientists of the “Kommu-

nar” plant also took part in these works as manufac-

turers of onboard equipment installed at the “Luna” 

stations, which controlled the movement, entry into 

low-Earth orbit, and braking of the apparatus for the 

Moon landing.

In the 1980s, from the modules launched into the 

near-Earth orbit by the “Proton”, the space station-

laboratory “Mir-2” weighing 130 tons was assem-

bled, and it had been in the orbit for more than 15 

years until April 2001.

In 1982, the “Kommunar” initiated manufactur-

ing of prototypes, and in 4 years started serial pro-

duction of onboard equipment for the control system 

of the new “Zenit” space carrier (11K77). Master-

ing the production of such an order became the next 

stage of technical progress for the plant. The “Kom-

munar” team became a participant in a large-scale 

international project called “Sea Launch”, in which 

the rocket in variant the Zenit-3SL was used. Nor-

way, the USA, Russia, and Ukraine were taking part 

in the implementation of this project. “Sea Launch” 

was the first in the world to be launched from a mo-

bile offshore platform. Moving across the ocean 

made it possible to launch rockets from geographic 

points that were optimal for the assigned tasks, in-

cluding the equatorial ones.

Between 1983 and 1986, the “Kommunar” manu-

factured and supplied strategic missile forces with a 

unified “Signal-A” remote control system designed 

for the “Topol” mobile ground-based missile sys-

tem. The ground control system equipment located 

in a separate bunker of the self-propelled launcher 

was mass-produced at the Production Association 

“Kommunar”. 

Another area of the PA “Kommunar” activity was 

the creation of ground complexes for spacecraft test-

ing at manufacturing plants and in operation, includ-

ing pre-launch preparation. In 1966, SDB “Kom-

munar” received the first task to develop an auto-

mated test complex designed to operate as part of the 

“Almaz” space complex, created under the leadership 

of General Designer Volodymyr M. Chelomei. The 

11N560 complex (KIK) was developed and put into 

production, which, in terms of its technical charac-

teristics, operational data, and schematic design, had 

no domestic analogues. 

During the decade (from 1970 to 1980), 18 such 

complexes were manufactured, which have been 

operating at industrial plants and at technical and 

launch sites of the Baikonur and Plesetsk Cosmo-

dromes.

Since 1977, PA “Kommunar” has been creating 

a universal control and recording automated ground 

complex “Kiparis” for testing various control ob-

jects. From 1981 to 1991, the plant’s staff manu-

factured and delivered 34 sets of this equipment to 

the main industrial enterprises, to the technical and 

launch sites of the Baikonur Cosmodrome. It pro-

vided testing of the reusable spacecraft “Buran” at all 

stages of preparation for the flight, which took place 

on November 15, 1988 [12, P. 103]. The most impor-

tant reward for labor was two successful starts of the 

“Energia” launch vehicle, successful field tests, and 

the 15A18M (SS-18) rocket putting into service.
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The history of the plant is formed from the fate 

of people who at different times worked in its team. 

There five Heroes of Socialist Labor, two laureates of 

the Lenin Prize, eleven laureates of the USSR State 

Prize were worked. More than a thousand employees 

of the enterprise were awarded government awards for 

their work – orders and medals, which demonstrated 

a significant contribution to the mastering, creation, 

and development of rocket and space technology.

DB “Elektropriborostroeniya”. The next enter-

prise, which should be noted, is DB “Elektropri-

borostroeniya”, created in 1959. The history of this 

enterprise began in PDB under the leadership of 

M. K. Yanhel with the development of a two-stage 

intercontinental ballistic missile (ICBM) P-16 

(8K64, SS-7 “Saddler”), intended for ground launch 

sites. Wanting to protect the missile from interfer-

ence, M. Yanhel, the Chief Designer of SDB-586, 

decided to equip it with an inertial CS. Not finding 

support from the director of Research Institute-885 

M. Ryazanskiy and his deputy M. Pyliuhin, M. Yan-

hel appeals to the government with a proposal to or-

ganize a new design bureau for the CS development 

in Kharkiv. In April 1959, based on SDB-897 and 

SDB-285, a new special design bureau was created – 

SDB no. 6922. It was supposed to become the Head 

research and development enterprise, coordinating 

work on the creation of control systems for missiles 

developed in SDB-586. The core of the enterprise 

was the team that moved from SDB-827. Borys M. 

Konoplev was appointed as the Head and Chief De-

signer of SDB-692, and Abram M. Hynzburh became 

the deputy of the Chief Designer [1, Р. 41]. This new 

design bureau became the leading one in the indus-

try for the development of an automatic stabilization 

device and a complex of ground TSEE. At the first 

stage, Research Institute-944 (Chief Designer — 

Viktor I. Kuznietsov) was the Main organization for 

autonomous control systems, command gyroscopic 

devices, and automatic firing range control.

For the first time in domestic practice, it was pro-

posed to develop an autonomous CS based on a three-

axis gyro-stabilized platform with gyrointegrators in-

stalled on it in the firing plane. The control of the firing 

2 SDB-692 received box number 67 (mailbox) and the official 

name — DB “Elektropriborostroeniya”, now the Research 

and Production Association “Khartron”.

range was carried out based on one of the varieties of 

the functional guidance method developed by Acade-

mician Oleksandr Yu. Ishlinskyi. Its instrumental im-

plementation was carried out by an electromechanical 

calculating device. The program functions on board 

the rocket were reproduced by electromechanical tape 

recorders with a special wire instead of a ferrite tape 

and by temporary program-current distributors.

The autonomy of control on the inertial naviga-

tion system base required high accuracy of stabiliza-

tion of the mass motion center, and, in this regard, 

an original solution to the problem of high-precision 

control of the apparent velocity (CAV) was proposed. 

This problem was solved using lamella sensors with 

a relay characteristic. The traditional amplifier-con-

verter was replaced by a relay-logic signal converter. 

This system provided very low static error and was 

characterized by increased control dynamics. A large 

series of ground tests on real engines, carried out at 

the initiative of B. Konoplev, proved the mutual com-

patibility of engines and the CAV system. 

Simultaneously during these tests, for the first 

time in the country, the liquid-jet high thrust engines’ 

dynamic as a control object was studied. The creative 

team of the newly established SDB-692 was the first 

in the country to develop onboard devices for an au-

tomatic stabilization device that had implemented 

complex control laws based on magnetic semicon-

ductor elements [17, Р. 22].

The P-16 missile test is associated with the largest 

catastrophe in the history of rocketry, which occurred 

on October 24, 1960. Then 78 people died, including 

the Chief Marshal of Artillery Mytrofan I. Nedelin, 

the CS Chief Designer B. Konoplev, the Deputies of 

the Chief Designer Vasyl A. Kontsevoi, and Lev A. 

Berlin, the Deputy of the Chief Engineer Heorhii 

F. Firsov, the Deputy Head of the landfill Colonel 

Oleksandr I. Nosov [14]. The accident occurred due 

to violations in the standard procedure for the rocket 

launching. As a result, there was a premature launch 

of the main engine second stage, which burned the 

bottom of the oxidizer first stage tank, and then the 

second stage fuel tank collapsed, which led to a pow-

erful fire and complete missile destruction.  

Despite the loss of leading specialists, work on the 

P-16 Control System was continued. Volodymyr H. 

Serhieiev became the Chief Designer of SDB-692 and 
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held this post until 1986. In October 1961, according 

to the SDB-692 documentation, serial production 

of the P-16 missile control system equipment began. 

It became the first long-range ballistic missile (up to 

13,000 km) with a short preparation time (18 minutes) 

and a dispersion radius of no more than 10 km.

The protected autonomous inertial control system 

created in SDB-692 included automatic angular sta-

bilization, the center of mass stabilization, an appar-

ent speed control system, a system for simultaneous 

emptying of tanks, and automatic range control. For 

the first time on the Soviet intercontinental missiles, 

a gyro-stabilized platform on a ball bearing suspen-

sion as a sensitive element of a control system was 

used. It was the creation of the P-16 control system 

in SDB-692 that allowed Kharkiv to declare itself 

not only as the largest serial manufacturer of control 

systems but also as a center for the development of 

rocket and space technology.

In the middle of the 1960s, SDB-692 was ap-

pointed as a lead organization for the development 

of the CS complex for the 63C1 launch vehicle. For 

the SDB-692 team, this was a prestigious task — by 

this time, the only P-7 launch vehicle had been cre-

ated in the country, the control system of which was 

developed at Research Institute-885 under the lead-

ership of Mykola O. Pyliuhin, who had indisputable 

authority in this field. 

After two unsuccessful launches of the 63C1 rock-

et, on March 16, 1961, a successful launch was car-

ried out, as a result of which the first satellite DS-2, 

developed by SCB-586 and known as “Сosmos-1”, 

was launched into the orbit. With this launch, SCB-

1 s monopoly on both the launch vehicles and the ar-

tificial Earth satellites themselves ended. For SDB-

692, this was an important launch, which, together 

with the successful course of the P-16 rocket’s flight 

tests, demonstrated the increased level of profession-

alism of its developers [17].

Several years before the SDB-692 creation, there 

was active growth of enterprises, which later formed 

its core: SDB-897 and SDB-285 of the plant named 

after Shevchenko. During this period, the future 

well-known creators of the rocket and space tech-

nology were hired: Vitalii K. Kopyl — the Head of 

the instrumentation department, where onboard 

and ground launch equipment was created; Andrii S. 

Honchar — Chief Designer of the “Energia” rocket 

control system; Sergiy S. Coruma and Venedykt D. 

Stadnik — high-class ballistics, whose ideas were used 

in the creation of missile control systems and were 

providing them with an incredible accuracy of hitting 

the target; Anatolii I. Kryvonosov — the creator of 

highly reliable equipment, as well as Volodymyr O. 

Uralov — chief designer of the CS of a number of 

combat missiles, including “Satana”, and Borys M. 

Konorev — the creator of a programming system that 

had no analogues in the USSR. They were carefully 

selected and competent specialists; in addition, they 

also had a desire to work and study. After the integra-

tion of the two design bureaus, in fact, the effective-

ness of the work of the young team was proved more 

than once, which subsequently gained confidence in 

the creation of reliable electrical devices for combat 

missile control systems.

From the first days of the existence of the new en-

terprise, SDB-692, a theoretical subdivision began to 

operate in its structure, which soon grew into an in-

dependent and one of the largest subdivisions — the 

third complex. Specialists to this theoretical depart-

ment were carefully chosen from young profession-

als with a penchant for scientific work. The selection 

took place on an individual basis and, as a rule, even 

at the stage of the study, in the fifth year or during 

the graduation project preparation from among the 

most capable students in the field of mathematics or 

mechanics. Their diploma projects were carried out 

at the enterprise, concerned topics related to the en-

terprise activities and under the guidance of its spe-

cialists. The formed third complex had three main 

directions: ballistics, stabilization, and programming 

[19, Р. 345—351].

In all subsequent works, the leading role in deter-

mining the CS shape belonged to the specialists from 

the third complex. Any discussion of both funda-

mental and current questions at all levels in and out 

of the organization did not take place without the 

participation of the third complex.

The creation of long-range missiles demanded the 

development of onboard СS based on digital devices 

and an onboard digital computer. This idea was later 

implemented in the DB “Elektropriborostroeniya”. 

In the 1970s, first the USSR onboard digital elec-

tronic computer was created in the SDB-692. Its 
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introduction was a revolutionary step in the develop-

ment of missile and spacecraft control systems. Based 

on the onboard computer, a test and launch system 

intended for prelaunch testing of control systems for 

intercontinental ballistic missiles and launch vehicles 

was developed in the SDB-692. This system is known 

as “Electronic launch”, and in addition to the missile 

control system blocks, it included the most power-

ful computer at that time, BECM-6 (Big Electronic 

Calculating Machine), which performed 1 million 

operations per second. Due to this, it made it pos-

sible to simulate not only the flight of the rocket but 

also the reaction of the CS to the influence of various 

disturbing factors [13].

Under the leadership of Volodymyr H. Serhieiev, 

control systems were created for four generations of 

intercontinental ballistic missiles, for three genera-

tions of space launch vehicles, and for many types of 

artificial Earth satellites and spacecrafts.

For fifty years, it has been a leading developer 

of not only CS but also onboard and ground com-

puting systems, complex electronic equipment for 

various types of rockets and spacecrafts. Over the 

years, control systems for intercontinental bal-

listic missiles have been created, including the 

world’s most powerful combat missile P-36 M2 

UTTH (15A18M), which was named in the United 

States “Satana” (SS-18 “Satan”), “Energiya” and 

“Cyclone” launch vehicles, “Kvant”, “Kvant-2”, 

“Kristall”, “Priroda”, “Spectrum” orbital modules, 

and more than 150 satellites of the “Cosmos” series, 

and other objects [10].
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ВНЕСОК ХАРКІВСЬКИХ ПІДПРИЄМСТВ У РОЗВИТОК РАКЕТНО-КОСМІЧНОЇ ГАЛУЗІ

У статті розглядається внесок українських підприємств у розвиток ракетно-космічної галузі. Найважливішою час-

тиною космічної або бойової балістичної ракети є система управління (СУ), від якої залежить успіх її застосуван-

ня. Харківські підприємства — завод «Комунар» і КБ «Електроприладобудування» (ОКБ-692, нині НВО «Хартрон») 

були найбільшими виробниками систем управління не лише в Україні, але і у всьому Радянському Союзі. На них не 

тільки серійно випускалися, але також і розроблялися ці системи. Становлення і розвиток харківських підприємств 

космічної галузі є найважливішою сторінкою історії розвитку не лише космонавтики, а й науки і техніки в цілому. 

Незважаючи на велику кількість робіт, присвячених розвитку ракетно-космічної техніки в Україні, історія розробки 

та виробництва систем управління вивчені недостатньо. Через секретність робіт у галузі ракетно-космічної техні-

ки (РКТ), джерел для дослідження історії її створення вкрай мало. Тому найважливішою частиною роботи стали 

інтерв’ю з провідними фахівцями ОКБ-692 в галузі систем управління РКТ, а саме з А. М. Калногузом, Ю. А. Куз-

нєцовим, В. Я. Макаренко, В. Г. Сухоребровим і В. А. Ураловим. На основі цих інтерв’ю був створений спеціальний 

фонд у Центральному державному науково-технічному архіві України, де можна ознайомитися з цими матеріалами. 

На рахунку харківських підприємств розробка і серійний випуск систем управління багатьох бойових балістичних 

ракет, зокрема Р-7, Р-7А, Р-12, Р-16, а також найпотужнішої у світі ракети Р-36М2, що отримала в США назву «Са-

тана» (SS-18 «Satan»), ракет носіїв «Протон», «Зеніт», «Енергія» і «Циклон», орбітальних модулів «Квант», «Квант-2», 

«Кристал», «Природа», «Спектр», понад 150 супутників серії «Космос» та ін. об’єктів. У 1970-х роках в ОКБ-692 було 

створено першу в СРСР бортову цифрову електронно-обчислювальну машину. На її основі був розроблений переві-

рочно-пусковий комплекс «Електронний пуск», призначений для передстартової перевірки систем керування баліс-

тичних ракет і ракет-носіїв.

Ключові слова: космічна галузь, ракета-носій, космічні літальні апарати, бойові балістичні ракети, системи керуван-

ня, завод «Комунар», КБ «Електроприладобудування», Харківський політехнічний інститут.
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1 вересня виповнилося 90 років відомому вчено-

му в галузі аерокосмічних досліджень Землі, гео-

логії, гідрогеології, геоекології, геотермії акаде-

мікові НАН України Вадиму Івановичу Ляльку.

В. І. Лялько народився в 1931 р. у м. Переяс-

лаві-Хмельницькому Київської області в родині 

службовців. У 1955 р. після закінчення з відзна-

кою геологічного факультету Київського дер-

жавного університету ім. Т. Г. Шевченка його 

життя пов’язане з Академією наук. До 1992 р. він 

працював в Інституті геологічних наук АН УРСР, 

де пройшов шлях від інженера відділу гідрогео-

логії до завідувача відділу тепломасопереносу в 

земній корі. Протягом 1974—1978 рр. був за-

ступником академіка-секретаря, в. о. ака де мі ка-

секретаря Відділення наук про Землю АН УРСР. 

З 1992 по 2016 рік директор Наукового центру 

аерокосмічних досліджень Землі Інституту гео-

Історія космічних досліджень
History of Space Research

90-РІЧЧЯ АКАДЕМІКА НАН УКРАЇНИ
ВАДИМА ІВАНОВИЧА ЛЯЛЬКА

логічних наук НАН України, член Бюро Відді-

лення наук про Землю НАН України. Нині — по-

чесний директор Державної установи «Науковий 

центр аерокосмічних досліджень Землі ІГН НАН 

України».

У 1964 р. Вадим Іванович захистив кандидат-

ську дисертацію на тему «Формирование, оцен-

ка и прогноз изменения ресурсов подземных вод 

в условиях засушливой зоны Украины», де впер-

ше застосував новий фізико-математичний на-

прям — тепловологоперенос у капілярно-порис-

тих середовищах. У 1972 р. захистив докторську 

дисертацію на тему «Исследование особеннос-

тей тепло- и массопереноса в подземных водах 

юго-запада Русской платформы и сопредельных 

регионов». 

У 1992 р. В. І. Лялька обрано членом-кореспон-

дентом, а у 2010 р. — академіком НАН України.

Учений зробив суттєвий внесок у світову гео-

логічну науку. Діапазон його інтересів дослі-

дження Землі, геологія, гідрогеологія, геоеколо-

гія, геотермія.

Фундаментальні студії Вадима Івановича дали 

змогу обґрунтувати новий напрям у науках про 

Землю — енергомасообмін у геосистемах, який 

розвивається у форматі оригінальної науко-

вої школи. Вона розглядає енергомасообмін у 

геосистемах, його вплив на дуже чутливі до дії 

різних природних й антропогенних факторів 

фізикохімічні і біологічні механізми, які відпо-

відають за формування спектрального відгуку 

природних об’єктів.

В. І. Лялько досяг значних успіхів у теоретико-

методичному обґрунтуванні і практичному ви-
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пробуванні у виробничих умовах нових методів 

аерокосмічного землезнавства (радарна інтерфе-

рометрія, гіперспектрометрія та ін.). Це сприяло 

реалізації таких актуальних природоресурсних 

і природоохоронних завдань, як аерокосмічні 

пошуки нафтогазових покладів, контроль і про-

гнозування врожайності сільськогосподарських 

культур, зменшення пожежонебезпечності лісів, 

боротьба з підтопленнями, паводками, вивчення 

екологічного стану територій та акваторій, оці-

нювання опускань земної поверхні в районах за-

криття вугільних шахт.

Вадим Іванович опублікував понад 600 праць, 

з них 30 монографій. Серед його учнів багато 

кандидатів і докторів наук.

В. І. Лялько веде велику організаційну і пе-

дагогічну роботу. Головує в Науковій раді НАН 

України з вивчення природних ресурсів дистан-

ційними методами, спеціалізованій Ученій раді 

при ЦАКДЗ ІГН НАН України з захисту доктор-

ських та кандидатських дисертацій. Він редактор 

єдиного в Україні Е-журналу «Український жур-

нал ДЗЗ», член редколегії журналу «Космічна на-

ука і технологія» та «Геологічного журналу»; нау-

ковий керівник проєкту дослідження природних 

ресурсів аерокосмічними засобами в межах На-

ціональної космічної програми України. Учений 

виступає координатором ВНЗ НАН України у 

вітчизняному проєкті — частині Міжнародної 

програми «Глобальна система систем обсте-

ження Землі» (GEOSS), Європейській програмі 

«Глобальний моніторинг для навколишнього се-

редовища та безпеки» (GMES). В. І. Лялько бере 

активну участь у міжнародних наукових контак-

тах, про що свідчать неодноразові виступи на 

різноманітних форумах, публікації в зарубіжних 

виданнях, гранти Міжнародного наукового фон-

ду, космічних агентств Німеччини, Франції, Єв-

ропи, а також обрання до складу Міжнародної 

академії астронавтики.

Учений — лауреат Державних премій Укра-

їни в галузі науки і техніки (1989, 2004), премії 

ім. В. І. Вернадського НАН України (1986), за-

служений діяч науки і техніки України (1997). 

Його удостоєно низки нагород: орден «За заслу-

ги» ІІ та ІІІ ступеня, Почесна Грамота Верховної 

Ради України, почесні відзнаки «За наукові до-

сягнення» НАН України, «За заслуги в розвідці 

надр» Геологічної служби України, «Почесний 

працівник та ветеран космічної галузі України» 

Державного космічного агентства України, «Зо-

лотий знак» Спілки геологів України та ін.

До цього короткого нарису не увійшла інфор-

мація про десятки експедиційних робіт, проведе-

них ювіляром не тільки в усіх регіонах України, а 

й на Далекому Сході та в республіках Середньої 

Азії. Протягом багатьох років було виконано 

конкретні дослідження з оцінки методом мате-

матичного моделювання запасів питних і термо-

мінеральних вод та проведено пошуки корисних 

копалин із застосуванням аерокосмічних мето-

дів. Н е відображено тут і понад тридцять відря-

джень у далеке зарубіжжя (Японія, Німеччина, 

Франція, Італія, Австрія та ін.) для участі у між-

народних наукових форумах і виконання спіль-

них із зарубіжними колегами досліджень. 

В рік свого 90-річчя та 65-річчя наукової діяль-

ності ювіляр, як і завжди, багато і плідно працює, 

перетворюючи у реальні практичні досягнення 

ті наукові напрацювання, яким він присвятив 

своє життя. Усім, кому доводилося спілкуватися 

з вченим, відома його цілеспрямованість, ерудо-

ваність, вміння проводити дослідження на сучас-

ному науковому рівні і доводити їх до практичних 

результатів. Широкий кругозір, почуття гумору, 

принциповість, реальна допомога тим, хто її по-

требує, — ось риси, притаманні ювілярові.

Наукова громадськість, колеги, друзі щиро віта-

ють Вадима Івановича з ювілеєм, бажають актив-

ного довголіття, творчої наснаги, нових досягнень.


