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DEVELOPMENT OF VIBRATION PROTECTION SYSTEMS OF SPACECRAFT — 
STATE OF THE ART AND PERSPECTIVES

Vibration loads on the launch vehicle and spacecraft can reach a high level, leading to abnormal and emergency situations. Therefore, 

the spacecraft structure must not only support the payload and subsystems of the spacecraft but also have sufficient strength and rigid-

ity to exclude any emergencies (damage, destruction, unwanted deformations of the structure, failure and failure of instruments and 

equipment) that may interfere with the success of the mission. The article aims to analyze the state of research on the design of vibration 

protection systems for spacecraft launched into working orbits by modern launch vehicles. The results of this analysis will contribute 

to the development of fundamental schemes of vibration protection systems and methods for effectively suppressing spacecraft spatial 

vibrations.

It is shown that the development of new promising vibration protection systems will take place in the following directions: increasing 

the frequency range and damping parameters of the dynamic coupled system of “spacecraft and vibration isolation system”; changing 

approach to vibration suppression of the entire spacecraft (as a whole unit) to setting up the system for damping individual (the most re-

sponsible and vibration-sensitive) spacecraft; the use the spacecraft active vibration suppression system in combination with a passive 

vibration protection system; use of schematic diagrams of spacecraft vibration protection systems with the introduction of hydraulic, 

electromagnetic and mechanical functional elements in order to increase the efficiency of vibration isolation systems; active suppres-

sion of random vibrations in outer space during the operation of various spacecraft systems (due to disturbances from engines of orbit 

correction systems, etc.); using the adapter structure to perform the functions of a passive vibration protection system of the spacecraft.

Keywords: spacecraft safety; launch environment; vibration loads; launch vehicles; acoustics; random vibration; vibration isolation; 

control system algorithms; space flight, liquid rockets.
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1. INTRODUCTION

The global space engineering field’s operations were 

drastically altered with the beginning of the New 

Space paradigm. The New Space requires com-

mercialization, which leads to changing the central 

driving role from government-funded organizations 

to privately owned ones. As SpaceX and many oth-

er private companies have proved, getting the com-

mercial value to push more investment into the space 

sector requires more efficient and cheaper designing 

and development processes [29]. 

Higher mobile Internet speed or improvement in 

the harvest prediction quality has its own cost, which 

depends on the delivery cost of the satellite to orbit. 

Reducing the cost by launching multiple small satel-

lites together is the way the space industry goes. More 

satellites per launch decrease the cost of spacecraft 

delivery to orbit. However, different factors block the 

progress here, and the satellites/spacecraft’s struc-

ture and ability to handle dynamic loads during the 

launch phase is one of them.

The active phase of the flight of launch vehicles 

(LV) is characterized by the development of various 

kinds of vibrations of the LV structure, which are 

transmitted through its interface to the spacecraft 

(SC). Due to various reasons, these vibrations appear 

in the low and high-frequency ranges. Vibration is 

a harmful factor both for its source (i.e., mainly for 

the rocket propulsion system itself) and for the ob-

ject of application of the force action — the launch 

vehicle body, which includes a spacecraft launched 

into working orbits with complex, expensive instru-

ments and sensitive to vibrations by equipment [13]. 

Vibration loads on the structure of the launch ve-

hicle and spacecraft can reach a high level and lead 

to abnormalities and emergencies [4, 13]. Therefore, 

the structure of a spacecraft with an adapter must 

not only support the payload and subsystems of the 

spacecraft but also have sufficient strength and rigid-

ity to exclude any emergencies (damage, destruc-

tion, unwanted deformations of the structure, failure 

and failure of instruments, and equipment) that may 

interfere with success missions. Furthermore, the 

spacecraft must resist the actual action of all vibra-

tion loads. Therefore, its structure, components, and 

measuring instruments must be designed so that vi-

bration indicators are minimal in a wide frequency 

range [12, 21, 27, 46, 47].

Maintaining the operability and operational char-

acteristics of various spacecraft systems [15, 20, 30, 

39, 48] during their launch into a working orbit and 

during their operation in orbit is no less difficult de-

sign task in comparison with the task of ensuring the 

integrity and strength of the spacecraft.

Moreover, when a spacecraft moves along an or-

bit in zero gravity (due to the low level of dissipative 

forces), disturbances from the operation of rocket sys-

tems (for example, from engines of spacecraft motion 

correction systems) can lead to the development of 

long-term oscillatory movements of optical cameras 

and spatial modules of solar batteries. When a satellite 

is in orbit, micro-vibration generated by its actuators 

(such as the launch and operation of orbit correction 

system engines, deployable mechanisms, and other 

factors) will affect the imaging quality of the camera 

[15]. Such oscillatory elements of the spacecraft are 

subject to damping by artificially introducing dissipa-

tion into the vibration isolation system. The isolation 

system active type KA can effectively reduce the reac-

tion wheel micro-vibrations on the camera and subse-

quently increase the image quality [23].

Figure 1. Interaction of functional modules of the spacecraft 

vibration isolation system with the launch vehicle control 

system
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Spacecraft vibration protection systems are un-

doubtedly necessary in a critical case when, based on 

the results of ground tests of the spacecraft (taking 

into account the forecasts of dynamic vibration ac-

celerations of the rocket), the spacecraft designers 

concluded that it is impossible to meet the require-

ments for the spacecraft in terms of strength stan-

dards [1, 2, 26, 39].

In the theory of vibration protection systems (see, 

for example, [14, 19, 24, 42]), methods and means 

of protection against vibration are classified. By this 

classification, methods that reduce vibration trans-

mission by using additional devices built into the 

structure of machines and building structures are 

divided according to the principle of their action: 

vibration isolation methods and vibration damping 

methods. Using an additional energy source, vibra-

tion isolation methods are divided into passive vibra-

tion isolation methods and active vibration isolation 

methods. According to the type of dynamic impact, 

they are divided into methods of power vibration iso-

lation and kinematic vibration isolation [23]. Finally, 

according to the principle of operation, vibration 

dampers are classified into shock vibration dampers, 

dynamic vibration dampers, spring pendulum, ec-

centric, hydraulic, and others.

Modern launch vehicles, as a rule, launch several 

dozen spacecraft of various types into working or-

bits (in particular, a record number of 149 low-mass 

spacecraft were simultaneously launched by the In-

dian launch vehicle PSLV [32]). Such spacecraft are 

attached to a specially designed adapter (dispenser). 

The vibration amplitudes of a particular spacecraft 

will also depend on the mechanical characteristics of 

the dispenser and the parameters of the fastening of 

the spacecraft. Thrust oscillations of launch vehicle 

engines, leading to spacecraft vibrations, can also of-

ten be difficult to predict in terms of amplitudes and 

frequencies of oscillations, depending on the launch 

conditions of the launch vehicle, and may differ 

from the experimental values   recorded in bench tests 

[2, 3, 8, 33, 35].

Under these conditions, it is advisable to use ac-

tive (or semi-active) means of suppressing vibrations 

of the spacecraft (for example, the active vibration 

isolation system of the Chinese launch vehicle [43], 

the vibration isolation system of the Arian-5 launch 

vehicle [37]), in which the vibration parameters of 

specific spacecraft during the flight of the launch 

vehicle are processed (analyzed using specially de-

veloped computer algorithms) in the launch vehicle 

control system and then transferred to the activators 

of the vibration isolation system of the spacecraft, 

i.e., the vibration isolation system is actively tuned to 

the parameters required at the moment. Fig. 1 shows 

a schematic diagram of the interaction of functional 

modules of such a vibration isolation system with 

spacecraft vehicle systems.

The article aims to analyze the state of research on 

the design of vibration protection systems for space-

craft launched into working orbits by modern launch 

vehicles. The results of this analysis will contribute to 

the development of fundamental schemes of vibra-

tion protection systems and methods for effectively 

suppressing spacecraft spatial vibrations.

2. FLIGHT DYNAMIC LOADS FROM THE SIDE 
OF THE MODERN LAUNCH VEHICLES 
FOR THE DESIGN AND EXPERIMENTAL 
TESTING OF SPACECRAFT

When choosing the parameters and developing the 

vibration protection system, they primarily rely on 

the data of flight tests of the launch vehicle, based 

on which the acting loads on the spacecraft are de-

termined [1, 39] during the launch and flight of the 

launch vehicle, on the results of numerous vibration 

tests of the spacecraft on unique stands [13, 26, 29]. 

When processing the vibration protection system, it 

must be taken into account that during ground tests 

of the spacecraft, the dynamic characteristics of the 

system with the spacecraft are almost impossible to 

fully reproduce since the dissipative forces and sur-

face tension forces realized in flight under micro-

gravity conditions will be somewhat different than 

under the conditions of the earth gravity [3].

High levels of vibrations of the structure of the 

launch vehicle with the spacecraft are usually recorded 

during the launch of the launch vehicle, the start and 

stop of its engines, the separation of stages, the sepa-

ration of the ejected compartments, tanks, and asso-

ciated payloads, during transient processes associated 

with a change in the engine operating mode (Fig. 2 

shows an example the longitudinal components of vi-

bration accelerations of the launch vehicle).
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During the launch and flight of the launch vehicle, 

the following dynamic and static loads act on the 

spacecraft [12]:

  quasi-static overloads (during liftoff and launch 

into orbit),

  harmonic (quasi-harmonic) vibrations during 

transient processes (when launching into orbit),

  random vibrations caused by oscillations of an 

irregular nature (while launching into orbit),

  acoustic loads (when launching into orbit),

  shock loads (shocks) — impulsive vibration im-

pacts caused by the effects of shock waves arising from 

the operation of pyrotechnic devices (during the sep-

aration of the fairing and the third stage, during the 

separation of the spacecraft from the launch vehicle).

The cause of spacecraft vibrations can also be 

longitudinal vibrations of a liquid launch vehicle 

(POGO) [33, 34] or pressure oscillations in a solid 

rocket engine [8], oscillations of the free surface of 

the liquid in the fuel tanks of a liquid launch vehicle 

[12], the action of pyrotechnic systems [17, 35], wind 

action, turbulent disturbances, and aerodynamic 

forces during the flight of a launch vehicle in dense 

layers of the atmosphere [13].

The vibration levels of a spacecraft during its 

launch into a working orbit [20, 39, 46] are mainly 

determined in several frequency ranges (Fig. 3):

a) vibrations of the launch vehicle structure dur-

ing transient processes (with frequencies less than 80 

Hz) due to changes in the parameters of the working 

processes in the rocket engine,

b) random vibrations and acoustic loads — with 

frequencies from 20 to 2000 Hz,

c) shock loads — vibrations with frequencies from 

100 to 10000 Hz due to the pyrotechnic effects of 

shock waves.

Vibration loads during transient processes (dur-

ing launch, a transition from one propulsion system 

(PS) thrust mode to another, engine shutdown, stage 

decoupling) are decisive for the design of the main 

power structures of the spacecraft: elements of the 

spacecraft to be withdrawn, supports, solar panels, 

and antennas, fixtures for measuring instruments and 

others. In addition, random vibration loads drive the 

design of lightweight spacecraft structures such as an-

tennas and solar panels. Finally, the shock load im-

pact amount is essential for the design of electronic 

components and instrumentation.

The basis for calculating the structure of the space-

craft [3, 20, 39] is the determination of the static and 

dynamic loads acting on the spacecraft during the 

flight of the launch vehicle, the design verification, 

and the experimental testing of strength. At the same 

time, optimizing the spacecraft should also reduce its 

size and cost.

Typical technical requirements for the spacecraft 

structure relate to the following items [46]:

Figure 2. Representation of the dependence of the longitudi-

nal accelerations of the spacecraft structure on the flight time 

of the launch vehicle, recorded in the low-frequency range in 

steady and transient modes during its launch by a three-stage 

launch vehicle with a rocket engine (1, 2 — start and stop 

the propulsion system of the first stage of the launch vehicle, 

3 — stop the operation of the propulsion system of the second 

stage of the launch vehicle, 4 — transient processes, 5 — site 

of active flight of a launch vehicle with a working propulsion 

system of the third stage)

Figure 3. Quasi-static and dynamic loads acting on the 

spacecraft during its launch into an orbit in various frequency 

ranges and implemented during vibration testing of spacecraft 

of various types and masses
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— structural strength,

— stiffness,

— mass properties,

— dynamic characteristics of the structure,

— the range of vibration accelerations and dis-

placements of spacecraft structural elements in the 

longitudinal and transverse directions (dynamic en-

velope [42]),

— damping,

— interface (connection of the spacecraft with the 

launch vehicle).

The strength of the spacecraft structure is con-

firmed by the conclusion on static strength, made 

based on the results of static tests, and the conclusion 

on vibration strength, based on the results of dynam-

ic tests [4, 7, 9].

According to [4, 13], the development of the 

spacecraft vibration strength is carried out by its dy-

namic tests at various levels of filling the tanks with 

propellants (or its simulators), as well as admissible 

(in terms of testing safety) pressurization. Vibration 

tests are carried out on the complete spacecraft or its 

compartments and units, equipped with standard on-

board systems, instruments, and units (or their over-

all mass models). As a margin of safety, it is advisable 

to test the spacecraft for a combination of maximum 

loads [45].

Vibro-strength tests of the spacecraft for flight load-

ing cases are carried out for harmonic vibration (in the 

frequency range from 5 to 20 Hz) and random vibra-

tion (in the frequency range from 20 to 2000 Hz) [13, 

46]. Equivalent harmonic vibration tests may replace 

random vibration tests. If spacecraft acoustic tests are 

provided, vibration strength tests are carried out only 

for harmonic vibration at frequencies up to 100 Hz.

In order to determine the resonant frequencies 

of the spacecraft and its components, as well as to 

confirm the safety of the structure during vibration 

strength tests (an essential criterion for safety is the 

absence of a shift in the resonant frequencies of the 

spacecraft structure relative to their original posi-

tion), before and after vibration strength tests, tests 

are carried out to determine the amplitude-frequency 

characteristics spacecraft (i.e., the SC is loaded with 

harmonic vibration of a trim level). These resonant 

frequencies (natural frequencies of the spacecraft) 

must be within the appropriate frequency range to 

prevent dynamic coupling with main excitation fre-

quencies.

The spacecraft’s rigidity, dissipative and mass char-

acteristics determine its natural oscillation frequen-

cies. The values   of these parameters are interrelated: 

giving the structure additional rigidity increases its 

strength but, at the same time, increases its weight 

and natural frequencies. In this regard, the choice of 

the values   of these parameters results from a complex 

compromise solution: the rigidity of the spacecraft 

structure must be sufficient to provide the necessary 

strength but not too high to not lead to a significant 

increase in the mass of the spacecraft. At the same 

time, the rigidity of the spacecraft must ensure a par-

ticular localization of the dominant natural frequen-

cies of the spacecraft, such that these frequencies are 

outside the ranges in which the main excitation fre-

quencies are located (in particular, the frequencies of 

POGO oscillations of a liquid launch vehicle). As for 

the damping parameters of the spacecraft structure, 

their values   are determined based on the results of ex-

perimental studies of the developed spacecraft or its 

prototypes. In the absence of experimental data, the 

relative damping is assumed to be equal to the level 

of weakly damped systems, i.e., from 0.01 to 0.02 (or 

1—2 % of a critical value of the damping factor).

3. THE STATE OF DEVELOPMENT OF VIBRATION 
PROTECTION SYSTEMS FOR SPACECRAFT 
LAUNCHED INTO WORKING ORBITS 
BY MODERN LAUNCH VEHICLES

For spacecraft vibration isolation, several developed 

vibration protection systems (for example, [6, 37, 

43, 47, 48]) are currently designed and offered in the 

space services market. They use various workflow 

management systems in vibration protection sys-

tems. Let us consider the primarily developed space-

craft vibration isolation systems, which are interest-

ing for their design solutions and have characteristics 

verified by experimental data.

3.1. Active vibration isolation systems. The papers 

[43, 44] present an active vibration isolation system 

WSVI of a spacecraft, which is installed between the 

adapter and the spacecraft to prevent damage to the 

spacecraft during the launch of the spacecraft into or-

bit. The WSVI system consists of support leaf springs 

(Fig. 4), coil motors (VCM), and actuator supports 
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(Fig. 5). Based on the electromagnetism theorem, 

the VCM electromagnetic drive was converted into 

a viscous damper (Fig. 5). In the actuator, the par-

ticular shape and configuration of the permanent 

steel magnet contribute to the formation of a regular 

magnetic field, where the magnetic field line mainly 

passes through sections I and II (Fig. 5) when cross-

ing the air gap. Furthermore, magnetic steel with 

high magnetic permeability restrains the magnetic 

field line’s spread, preventing its divergence.

The insulation performance of the WSVI system 

has been verified through simulation and experi-

ment. The authors created a dynamic WSVI device 

model to evaluate system performance. The dynamic 

characteristics and responses to external excitation of 

a spacecraft with a WSVI installed on it are studied.

On an experimental device, frequency-varying 

sinusoidal vibration tests were carried out in both 

transverse and longitudinal directions to determine 

the insulation performance of the proposed WSVI 

system. As a result of the experimental study, it was 

determined that in the case of a lateral experiment, 

the amplitude at the resonance peak significantly de-

creased from 29.15 to 11.23 m/s2. On the other hand, 

in the case of a longitudinal experiment, the response 

at the system’s resonant frequency decreases from 

88.88 to 27.46 m/s2 due to the contribution of elec-

tromagnetic damping.

The designed WSVI device takes up little space, is 

light in weight, and also satisfies the design require-

ments for vibration isolation without changing the 

design of the payload adapter fitting. In addition, 

the test results show that the new WSVI device can 

significantly reduce the amplitude of the spacecraft 

vibration response, which is suitable for suppressing 

spacecraft vibration.

It should be noted that even in the last century, 

the concept of using magnetohydrodynamic (MHD) 

effects [36] was proposed in the problems of orien-

tation and stabilization of rotating spacecraft with 

elastic elements such as whip antennas and solar bat-

teries and with tanks partially filled with propellant 

components. The proposed MHD element in the 

form of a torus with a highly electrically conductive 

magnetized fluid, being included in the spacecraft at-

titude control loop, opens up the possibility of creat-

ing hingeless (unlike flywheel systems and gyrodines) 

systems of uniaxial orientation that do not require the 

expenditure of a working fluid. Fundamentally close 

to those described above are the design solutions pro-

posed by the author of this direction for suppressing 

spacecraft vibrations caused by POGO vibrations of 

a liquid rocket.

In the work (Fei et al. [10]), the authors explored 

an active technology for vibration isolation of an en-

tire spacecraft based on predictive control during a 

launch vehicle flight. Fig. 6 is a schematic diagram 

of the active control of the system. Considering the 

rocket design’s special conditions, a pneumatic-type 

vibration isolation system is used here. Furthermore, 

to improve the dynamic performance of the isolation 

Figure 4. The layout diagram of the WSVI system (a: 1 — fair-

ing, 2 — spacecraft, 3 — WSVI system, 4 — adaptor) and the 

layout of the supporting leaf springs on the KA adapter (b:  

5 — supporting leaf spring, 6 — VCM, 7 — support)

Figure 5. Schematic diagram of solenoid coil motors (VCM) 

and actuator supports of the WSVI system (1 — soft iron, 2— 

magnet, 3 — steel, 4 — mover, 5 — liner bearing, 6 — coil 

support, 7 — coil)
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system, a cascade control with a two-loop structure 

and a predictive control algorithm for monitoring the 

pressure in the internal loop of the system are pro-

posed. The developed pneumatic servo system dem-

onstrated strong non-linearity. Moreover, to solve this 

problem, this paper proposes and applies the meth-

od of multi-model control in combination with the 

MPC (model predictive control) model, where the 

piecewise linear models on which the controllers are 

built are obtained by integrating models with data at 

operating points. Furthermore, a strategy for switch-

ing to the lead is proposed to increase the tracking 

speed, the feasibility and effectiveness of which have 

been proven experimentally. In addition, by “reset-

ting” the forecast horizon and weight matrices of 

the MPC algorithm, the impact of a significant time 

delay caused by a long pipeline on the performance 

of the control system is effectively suppressed. These 

recently proposed approaches significantly improve 

pressure-tracking performance. Thus, with this de-

sign, real-time monitoring of system pressure can be 

guaranteed, and, therefore, the authors believe that 

the active control system can operate in a higher fre-

quency range.

In [41], A. Souleille et al. showed that installing 

passive spacecraft vibration isolators could harm the 

amplification of the spacecraft’s low-frequency os-

cillatory movements due to suspension resonances. 

This paper introduces a new concept of active at-

tachment for aerospace cargo (see Fig. 7 for an active 

insulator concept). Although the mount is easy to 

install on the launch vehicle for spacecraft vibration 

isolation, it serves two purposes.

The first goal is a high level of damping of both 

suspension dynamics resonances and system elastic-

ity resonances without compromising the isolation 

Figure  7. From left to right: a — the concept of an active isolator (1 — payload, 2 — launcher, 3 — metallic suspension, 4 — force 

transducer, 5 — piezoelectric actuator); b — image of an APA 100 M linear piezoelectric actuator from Cedrat Technologies 

used for experiments (one piezoelectric unit is used as a force sensor and the other as an actuator); c — simplified model of one 

degree of freedom payload mounted on such an insulator

Figure  6. Schematic diagram of the active control of the spacecraft vibration isolation system
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and large stability margins of the closed-loop system 

due to the co-location of the actuator and sensor. 

The second is a broadband reduction in the dynamic 

force transmitted to the payload, achieved at 16 dB. 

The presented concept was investigated numerically 

and experimentally on an insulator with one degree 

of freedom. A commercial insulator was chosen for 

the demonstration. Experimental testing on test 

benches with multiple degrees of freedom has shown 

that force feedback can dampen both suspended and 

elastic modes (the first and second modes, respec-

tively) and significantly reduce the transmitted force 

in some wide frequency ranges.

A space platform’s active vibration damping sys-

tem, presented by Joseph V. Fedor in a US patent [9], 

is proposed for oscillatory movements while bend-

ing in two orthogonal directions. During torsion of 

flexible ends of the platform in each of three mutu-

ally perpendicular axes (the principle diagram of the 

active system operation is presented in Fig. 8). The 

system components for each axis include an acceler-

ometer, a signal filtering and processing device, and 

a DC motor.

The torque of the motor, when driven by a volt-

age proportional to the relative speed of the vibrat-

ing tip, generates a reactive torque to counteract and, 

therefore, damp vibration at a certain modal velocity. 

Thus, with a single sensor/actuator pair, it is intended 

to damp several vibration modes. Furthermore, when 

a three-axis damper is located on each of the main 

platform ledges, all kinds of vibrations of the system 

can be effectively damped.

Samuel W. Sirlin [40] notes that the guidance re-

quirements for space science payloads will become in-

creasingly stringent. However, for cost-effectiveness 

reasons, the trend will move away from free-flying 

single payload spacecraft towards large multipurpose 

spacecraft. In the face of such a demanding dynamic 

environment, future space stations will host attached 

payloads, some of whose guidance requirements ap-

proach those of free-flying space telescopes. This 

publication describes the developed finite element 

model of the active soft attachment of the spacecraft, 

which is controlled based on a piezoelectric polymer 

polyvinylidene fluoride. The model includes geo-

metric nonlinearities associated with the possibility 

of a large deflection of the soft mount. This model 

is combined with a simple space station model, and 

then simulations are performed in both linear fre-

quency and time domains. The possibilities of broad-

band interference suppression are demonstrated in 

the frequency domain and the nominal mode.

The study [49] presents a new active variable vi-

bration isolator (AVS-VI) used as a vibration isola-

tion device to reduce excessive vibration of the entire 

spacecraft isolation system. The AVS-VI consists of 

a horizontal spring, a positive spring, a parallelo-

gram linkage, a piezoelectric actuator, an accelera-

tion sensor, viscoelastic damping, and an active PID 

controller. Based on AVS-VI, the generalized vibra-

tion transmissibility, determined by the non-linear 

output frequency characteristics and energy absorp-

tion coefficient, is applied to analyze the isolation 

characteristics of the entire spacecraft system using 

AVS-VI. AVS-VI can perform variable severity adap-

tive vibration suppression for the entire spacecraft 

system, and the analysis results show that AVS-VI 

effectively reduces the extravagant vibration of the 

entire spacecraft system, where vibration isolation is 

reduced to more than 65 % under various accelera-

tion excitations. Finally, various AVS-VI parameters 

are considered to optimize the entire spacecraft sys-

tem based on the generalized vibration transfer and 

energy absorption rate.

The right software for active vibration control is 

crucial as it affects the system’s overall performance, 

including sensors and actuators’ optimal utiliza-

Figure 8. Schematic diagram of the active vibration damping 

system of the space platform
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tion, without compromising any other mechanical 

or structural parameters. Modern software platforms 

are essential in designing and implementing active 

vibration control systems. The main functions of 

these software platforms are simulation and model-

ing, controller design, real-time control and system 

monitoring [28]. 

3.2. Semi-active vibration isolation systems. A study 

by Behzad Jafari [18] aims to analyze the feasibil-

ity of implementing a semi-active system instead of 

a passive one and compare its potential benefits in 

attenuating the transmission to sensitive spacecraft 

components during the launch phase.

First, a passive system was studied, and a tech-

nique for optimizing the design in the frequency and 

time domains was formulated. The optimized passive 

system is then used as the basis for comparing the 

performance of the active system. 

Semi-active control strategies based on Skyhook 

(SH) and combined damping control (Skyhook and 

Acceleration Driven Damping, SH-ADD) have been 

used to control the damping of the insulator between 

the spacecraft and launch vehicle to dampen vibra-

tion. The results showed that the semi-active system 

has a significant advantage over the passive system 

in attenuating vibrations when the excitations are 

harmonic or narrowband. However, the results were 

not as promising with random broadband excita-

tion (which is a realistic model of the excitations a 

spacecraft experiences during launch). This calls into 

question the practical effectiveness of using a semi-

active system in the entire spacecraft vibration isola-

tion system. Further research work with experimen-

tal tests is needed to test whether semi-active systems 

can have practical applications in the entire space-

craft insulation system.

R. G. Cobb [7] describes the design and field test-

ing of a Vibration Isolation and Suppression System 

(VISS) that can be used to isolate precision payloads 

from spacecraft interference.

VISS uses six hybrid isolation struts in a hexapod 

configuration. The centerpiece of this concept is 

a new hybrid drive concept that provides both pas-

sive isolation and active damping (Fig. 9). Passive 

isolation is provided by the flight-proven D-shaped 

design. An active voice coil system complements 

the passive design. The active system is used to im-

prove the performance of the passive isolation sys-

tem at lower frequencies and provide payload control 

capability.

3.3. Passive (without feedback from the launch vehi-
cle control system) spacecraft vibration protection sys-
tems. The passive vibration isolating system includes 

the pneumatic vibration protection system of the 

spacecraft [30, 31]. The pneumatic system protects 

the spacecraft from longitudinal vibration loads dur-

ing its launch into working orbits. The main compo-

nent of the vibration protection system is the elastic-

dissipative module. In addition, guide elements are 

used to ensure one-dimensional movement of the 

vibration protection system structure along the lon-

gitudinal axis of the launch vehicle.

Mathematical modeling of the low-frequency dy-

namics of the vibration protection system with space-

craft has been performed. It is shown that the instal-

lation of a vibration protection system between the 

upper stage of the launch vehicle and the spacecraft 

provides a reduction in the level of longitudinal vibra-

tion loads on the spacecraft in the frequency range 

from 5 to 100 Hz by a factor of two or more, which 

meets the requirements set by the spacecraft develop-

ers. Fig.10 contains the results of mathematical mod-

eling of longitudinal vibration accelerations of space-

craft of various masses during launch and flight of the 

launch vehicle (during the operation of the propulsion 

system of the first stage), obtained using experimen-

tally confirmed models of the dynamics of vibration 

protection modules of the spacecraft (where z is the 

amplitude of the coordinate of the center of mass of 

the spacecraft, q is the amplitude of the base coordi-

nate vibration protection module during its harmonic 

excitation). As follows from the figure, installing this 

spacecraft vibration protection system on this launch 

Figure 9. Schematic 

diagram of the Semi-

Active Isolation and 

Vibration Suppression 

System (VISS)
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vehicle reduces the maximum level of spacecraft vi-

bration loads by three or more times.

Given the efficiency of this passive vibration pro-

tection system, its use will significantly expand the 

possibilities of launching spacecraft for various pur-

poses into working orbits and increase the competi-

tiveness of launch vehicles with a vibration protec-

tion system in the global space services market.

Based on research by Park et al. [29], a triaxial 

passive launch vibration isolation system based on 

shape memory alloy (SMA) technology was devel-

oped to significantly attenuate launch dynamic loads 

transmitted to small-weight spacecraft. This provides 

excellent damping performance with super-elastic 

SMA blades reinforced with multi-layered thin plates 

with viscous lamellar adhesive layers of acrylic tape 

(Fig. 11).

The main characteristics of the proposed insula-

tion system with different amounts of viscoelastic 

laminates were obtained from a static load test. In ad-

dition, the performance of the design has been vali-

dated under start-up conditions simulating sine and 

random vibration tests.

The design of systems with passive isolation is often 

carried out “on one axis”, while the performance re-

quirements have several degrees of freedom for most 

applications. [16] performed a six-by-six channel 

gain optimization that required a deep understand-

ing of the underlying system perturbations, payload 

performance needs, envelope constraints, and mass/

cost weighting. It is shown that the analysis of singu-

lar values   of the noise transfer function matrix in the 

frequency domain is effective in constructing a single 

curve for multiaxial isolation. Various passive isolation 

limitations are listed as limitations on the optimiza-

tion process. The results of the design analysis and 

optimization of the kinematic hexagonal (six support) 

installation of a hypothetical commercial payload of a 

laser communication terminal are presented.

CSA Engineering, Inc. [25] performed analy-

sis, design, and testing for the Los Alamos National 

Laboratory as part of the FORTE spacecraft vibra-

tion reduction program. The technical goal of the 

work was to reduce the response to the location of 

payload elements when exposed to the dynamic load 

associated with launch and proto-qualification tests. 

The end product of the work was a set of viscoelas-

tic struts that were fabricated, tested, and installed 

in the FORTE design. CSA developed the Nastran 

finite element model of the FORTE design, worked 

with LANL to select the best approach to implement 

passive damping, performed analytical trade studies 

using the system FE model and the strut FE model to 

determine the best viscoelastic strut design configu-

Figure 10.  Gain coefficients (a) of the elastic-dissipative module of the vibration protection system in terms of displacement z/q 

at various static overloads of the spacecraft (10.8g, 5.0g, 2.5g) and the results (b) of determining the calculated maximum level of 

spacecraft vibration loads during launch and LV flight (Alv is the upper envelope of vibration accelerations in the section of the 

upper frame of the LV structure, Аsc is the upper envelope of vibration accelerations in the section of the center of mass of the 

spacecraft for spacecraft masses of 4000, 2500, 1200, 400 kg)
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Figure 11. Configuration of the Proposed WSVI (a — Isometric View, b — Inside View)

ration, performed material testing, fabrication assis-

tance struts, perform direct comprehensive strut stiff-

ness tests, and help evaluate strut performance based 

on random vibration test measurements. The addi-

tion of viscoelastic struts bogged down the dynamics 

of the decks, and shearing the viscoelastic material 

dissipated vibrational energy in a critical frequency 

band and reduced the vibrational response on key 

spacecraft components.

Viscoelastic struts were used with force-limited vi-

bration testing, special brackets modified to provide 

isolation, and altered system mass distribution to 

successfully reduce FORTE vibration.

The paper [47] demonstrates the possibility of 

protecting a spacecraft from dynamic loads using 

vibration and shock isolation systems for the entire 

spacecraft. The basic concept of isolating the entire 

spacecraft is to isolate the entire spacecraft from 

the dynamics of the launch vehicle. Two different 

systems are considered here: the SoftRide system, 

a low-frequency (10—50 Hz) isolation system, and 

the ShockRing system, designed to attenuate high-

frequency loads (70 Hz and above), including shock 

loads. All seven flights of the CSA SoftRide systems 

(the layout of the vibration isolation system can be 

judged from the photo in Fig. 12) demonstrated ex-

cellent load reduction when analyzed by coupled 

loads and confirmed by flight telemetry data. In par-

ticular, Fig. 13 shows the flight data of vibration ac-

celerations before and after the SoftRide vibration 
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onstrate a significant reduction in the shock load 

transferred to the payload. Next, the results of system 

tests, consisting of a spacecraft simulator, payload 

attachments, an avionics section, and a shock plate, 

are discussed. The system tests used pyrotechnic de-

vices to achieve high test impact levels. Finally, the 

flight data of the first flight will be discussed.

Article [5] reviews the latest vibration defense sys-

tems of spacecraft payload for further possible use 

in suborbital missions of reusable launch vehicles. A 

brief description of the vibroacoustic environment 

of the Orbital Science and Kistler Aerospace small 

launch vehicles indicates the deep level of random 

vibrations, shocks, and acoustics that the payload 

must withstand. The same random oscillations were 

found in the entire family of sounding rockets: Black 

Brant, Orion, Nike-Orion, Taurus-Orion, and Terri-

er-Orion. This review also presents recent flight ex-

periments designed to test isolation systems at launch 

or in orbit. While in-orbit vibration isolation systems 

have been active-passive systems that have recently 

used bright designs and new control algorithms, in-

cluding those based on adaptive neural networks, 

launch isolation systems have evolved from passive 

to active-passive systems, which have recently been 

tested during the VALPE-2 experiment. Active-pas-

sive launch systems provided a 10-fold reduction in 

vibration versus the 5 to 1 provided by passive sys-

tems. In addition, active-passive systems in orbit re-

duced vibration by about ten times.

The paper [50] explores a method for evaluating 

the characteristics of vibration isolation of discrete 

vibration isolation of flexible spacecraft. First, a dy-

namic model of a discrete integral spacecraft system 

has been constructed, and a reduction of the mod-

el has been proposed. The analysis of the vibration 

isolation method of vibration transmission from the 

vibration isolator to the satellite is discussed. The es-

timation method is then studied from the perspective 

of simulation and experiment, and the results show 

that the theoretical analysis is correct. Next, a meth-

od for estimating the power flow of a discrete integral 

spacecraft of a flexible spacecraft is presented. Based 

on the study of the power flow of vibration isolation, 

it is shown that the proposed method complements 

the shortcomings of vibration transmission. Finally, 

it is proposed to evaluate vibration isolation perfor-

Figure 13. STEX flight data — below and above isolators for 

the Taurus/STEX SoftRide isolation system 

Figure 12. Element of the SoftRide vibration isolation system 

and the arrangement of these elements on the KA adapter

isolators during the launch of the STEX spacecraft by 

the Taurus launch vehicle.

Component testing was performed on the Shock-

Ring using a specially designed air gun that can 

generate 10000 g on the test item. These tests dem-
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mance by combining the vibration transmission at 

some key points in the satellite and the power flow of 

the vibration isolator.

Dynamic launch loads are the driving force behind 

the structure of any spacecraft, but they can be espe-

cially significant for small spacecraft on solid rocket 

launchers [11]. In this case, we often have an unen-

viable combination of demanding launch loads and 

sensitive spacecraft components in the form of unique 

scientific or remote sensing instruments. Passive vi-

bration isolation of the entire spacecraft has proven 

to be a valuable tool in reducing these dynamic loads, 

thus reducing the overall risk of mission success. The 

NASA Orbiting Carbon Observatory (OCO) mission 

will use the flight-tested CSA Engineering SoftRide 

passive containment system during the launch.

Hamilton Sundstrand Sensor Systems made the 

payload for scientific instruments. NASA’s Kennedy 

Space Center managed the acquisition of the Taurus 

launch vehicle built by Orbital Sciences Corporation 

and the SoftRide vibration isolation system built by 

CSA Engineering. The OCO spacecraft was dynami-

cally tested on the SoftRide UniFlex insulation sys-

tem under the “test in flight” philosophy. A few of 

the 12 satellites that used SoftRide on the Pegasus, 

Taurus, Minotaur, and Atlas V launch spacecraft in-

cluded the SoftRide isolation system in the spacecraft 

level vibration tests. Testing at the spacecraft level 

with an isolation system presents unique challenges 

that do not arise during conventional vibration tests 

at the level of an uninsulated spacecraft. Therefore, 

the development of the OCO vibration test has been 

done, focusing on how the inclusion of the Soft-ride 

system has influenced this development. Test results 

show how the spacecraft/SoftRide system responded 

during testing. During the vibration tests, unique 

problems arose with the control of the low-frequency 

vibration-isolated system.

The SoftRide entire spacecraft isolation system 

was selected for implementation on the OSTM/

Jason 2 mission based on the likelihood of meeting 

load reduction criteria and cost and timing consid-

erations. Reference [22] provides a) an overview of 

the study that resulted in the selection of SoftRide, 

b) the process of designing, analyzing, and testing the 

SoftRide system, as well as some of the design prob-

lems and their solutions, and c) a summary of the 

KSC/JPL independent risk assessment-associated 

with the SoftRide program. The SoftRide solution 

for OSTM/Jason 2 demonstrated the adequacy of 

the legacy qualification for the launch configuration. 

Along with some design problems and their solu-

tions, and c) a summary of KSC/JPL’s independent 

assessment of the risks associated with the SoftRide 

program. The SoftRide solution for OSTM/Jason 2 

made it possible to demonstrate the adequacy of the 

legacy launch qualifications for the launch configu-

ration. Along with some design problems and their 

solutions, and c) a summary of KSC/JPL’s indepen-

dent assessment of the risks associated with the Soft-

Ride program. The SoftRide solution for OSTM/

Jason 2 demonstrated the adequacy of the legacy 

qualification for the launch configuration.

It is known that the traditional payload attach-

ment (PAF) fitting does not provide any vibration 

isolation due to its high rigidity. The paper [3] theo-

retically investigates the vibration isolation of the en-

tire spacecraft as a direct and practical approach to 

ensuring the successful launch and orbital placement 

of a spacecraft. Given the stiffness and vibration iso-

lation design issues that most concern designers, the 

Spacecraft Vibration Isolator (WSVI) study consists 

of two parts. The stiffness characteristic is studied 

with reliability analysis and experimental data in the 

first part. Concerning WSVI, a study was made on 

the function of ribs to impart rigidity and damping 

to vibration isolators. The second part discusses the 

problems caused by stiffness changes. Simulated and 

experimental data show that the transmission coeffi-

cients combined with the stiffness can be reduced by 

installing a vibration isolator between the spacecraft 

and the launch vehicle.

4. DISCUSSION

The considered examples of active and passive sup-

pression of spacecraft vibrations in the active part of 

the Launch Vehicle flight trajectory showed the need 

to take into account, when designing vibration isolat-

ing systems, the requirements for their performance 

during oscillatory movements of the spacecraft in 

several degrees of freedom (such requirements are set 

out, for example, in [41]).

As follows from the analysis of the above works 

on the dynamics of vibration-isolated spacecraft 
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systems, when designing a spacecraft as a mechani-

cal system, circumstances and phenomena may not 

be completely determined, leading in some cases to 

a loss of strength and performance of both the entire 

spacecraft and during the operation of its tools on 

orbit. The uncertainty of the dynamic characteris-

tics of the spacecraft exists in the case of launch-

ing numerous spacecraft of different customers. In 

this case, active means of suppressing spacecraft 

vibrations should be developed, considering pos-

sible resonance phenomena in the dynamic system 

“adapter-spacecraft” that were not detected during 

ground tests.

Some problems of physical and mathematical 

modeling of working processes in vibration protec-

tion systems remain unresolved. In particular, in the 

conditions of airless space and weightlessness, spatial 

oscillations of the spacecraft can be carried out with 

vibration damping different from the work of damp-

ing forces under conditions of ground vibration tests 

[38]. Therefore, this phenomenon must be consid-

ered when analyzing and generalizing the results of 

the experimental determination of the characteristics 

of the vibration protection system [1].

Problems remain in designing a vibration protec-

tion system to achieve the required quality of passive 

vibration suppression with a minimum spacecraft 

weight. At the same time, in the case of suppression 

of high-frequency vibrations of the spacecraft [44] 

using electromagnetic activators (active vibration 

isolating systems), the need to introduce additional 

elastic forces into the system (i.e., elements of passive 

vibration damping) is shown [29].

When designing spacecraft vibration isolation 

systems, the notable increase in the spacecraft over-

load during the spacecraft launch into the working 

orbit is often not considered. This can significantly 

change the efficiency of a passive vibration protec-

tion system [30] since with a significant increase in 

the longitudinal acceleration of the launch vehicle 

in flight, and hence the weight of the spacecraft, 

the elasticity and the lowest natural frequency of 

the dynamic system “vibration protection system — 

spacecraft” change.

When launching up to several dozen autonomous 

spacecraft into working orbits, an adapter (dispenser) 

is made, usually of an original design, having a com-

plex spatial configuration for the sound installation 

of individual spacecraft, which, as a rule, have differ-

ent masses and natural frequencies. In this case, the 

task of vibration protection is promising not for the 

spacecraft as a whole but for the active “tuning” of 

vibration protection systems to actively suppress the 

vibration of each spacecraft or the most sensitive to 

vibrations of the spacecraft.

5. CONCLUSIONS

The analysis of the current state of development of 

vibration protection systems for spacecraft launched 

into orbits by modern launch vehicles is carried out. 

Such analysis is instrumental in choosing the direction 

of practical design of spacecraft vibration protection 

systems and in determining fundamentally new 

means and schemes of vibration isolating systems and 

methods for effectively suppressing spatial vibrations 

of spacecraft.

The development of spacecraft vibration protec-

tion systems has a history of more than 20 years. At 

the present stage of the development of space launch 

vehicles, some space vehicles have been developed 

jointly by vibration protection systems and tested on 

special vibration stands. Moreover, different launch 

vehicles used SC vibration protection systems in 

some missions. In particular, 19 vibration protection 

devices and systems of the SoftRide family, starting 

from 1998, have been used for vibration protection 

of spacecraft put in orbit by the Taurus, Taurus XL, 

Minotaur I, Pegasus, Delta II, Delta 4-H, Falcon I 

launch vehicles. At the same time, for the spacecraft 

for modern launch vehicles, many problems of cre-

ating advanced vibration isolation systems remain 

relevant, the solution of which will increase the effi-

ciency of means for suppressing spacecraft vibrations 

while reducing the requirements for the strength of 

their design.

Thus, developing spacecraft vibration isolation 

systems is a persistent global trend. For future re-

search in Ukraine’s rocket and space industry, the 

introduction of advanced vibration isolation systems 

for modern spacecraft is promising. The research will 

be carried out in the following areas:

  use of an active spacecraft vibration suppression 

system in combination with a passive vibration pro-

tection system;
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РОЗРОБКА СИСТЕМ ВІБРОЗАХИСТУ КОСМІЧНИХ АПАРАТІВ — СТАН ТА ПЕРСПЕКТИВИ

Вібраційні навантаження на ракету-носій і космічний апарат (КА) можуть досягати високого рівня і призводити 

до нештатних і аварійних ситуацій. Конструкція космічного апарата повинна не тільки підтримувати корисне 

навантаження і підсистеми КА, але і мати достатню міцність і жорсткість, щоб виключити будь-які аварійні ситуації 

(пошкодження, руйнування, небажані деформації конструкції, вихід з ладу і вихід з ладу приладів і обладнання), які 

можуть перешкодити успіх місії. Основною метою статті є аналіз стану досліджень динаміки систем віброзахисту 

космічних апаратів, що виводяться на робочі орбіти сучасними ракетами-носіями. Результати цього аналізу 

сприятимуть розробці принципових схем систем віброзахисту та методів ефективного демпфування просторових 

коливань космічних апаратів.

Показано, що розвиток перспективних систем віброізоляції відбуватиметься у напрямку: збільшення частотного 

діапазону та показників демпфування КА; переходу від демпфування вібрацій КА (в цілому) до настроювання систе-

ми на демпфування окремих (найбільш відповідальних та чутливих до вібрації) КА; використання системи активного 

демпфування вібрацій КА у поєднанні з пасивною системою віброзахисту; використання принципових схем вібро-

захисних систем КА із введенням гідравлічних, електромагнітних та механічних функціональних елементів з метою 

підвищення ефективності віброізолювальних систем; активного пригнічення випадкових вібрацій у відкритому кос-

мосі під час роботи різних систем космічного корабля (при збуреннях від двигунів систем корекції орбіти тощо); ви-

користання конструкції адаптера для виконання функцій пасивної віброзахисної системи КА.

Ключові слова: безпека космічного апарата, середовище запуску, вібраційне навантаження, космічний апарат, акусти-

ка, випадкова вібрація, віброізоляція, алгоритми системи керування, космічні польоти, рідинні ракети.
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ЙМОВІРНІСТЬ РОЗРІЗНЕННЯ ЦІЛІ КОНТРАСТНО ОБМЕЖЕНОЮ 
ТЕПЛОВІЗІЙНОЮ СИСТЕМОЮ БЕЗПІЛОТНИКА

Оснащення сучасних безпілотних літальних апаратів тепловізійними камерами розширює можливості використання їх у 

будь-яких умовах навколишнього середовища, що дозволяє здійснювати ефективну повітряну розвідку чи виконання інших 

бойових задач. Головними задачами з розрізнення цілей є виявлення, розпізнавання та ідентифікація. Наявні методи і алго-

ритми визначення ймовірності розрізнення цілей не дозволяють ефективно і швидко розраховувати перелічені ймовірності 

в залежності від дальності до цілі.

Метою статті є розробка нового методу розрахунку ймовірності виявлення, розпізнавання та ідентифікації об’єкта 

(цілі) тепловізійною системою спостереження.

Розроблено удосконалений метод і алгоритм розрахунку ймовірності виявлення, розпізнавання і ідентифікації об’єкта 

(цілі) тепловізійною системою спостереження на основі критерію Джонсона згідно із стандартом НАТО 4347, апрок-

симації Шульца порогового контрасту сприйняття оператором зображення на екрані дисплея, а також за допомогою 

цільової функції передачі ймовірності та функції передачі ймовірності по дальності до цілі. Наведено приклад розрахунку 

ймовірності розрізнення цілі. Запропонований алгоритм дозволяє оперативно розрахувати ймовірність виявлення, розпіз-

навання та ідентифікації цілі контрастно обмеженою тепловізійною системою безпілотника. 

Ключові слова: безпілотний літальний апарат з тепловізійною камерою; ймовірність виявлення, розпізнавання та іденти-

фікації цілі; дальність до цілі; пороговий контраст сприйняття; функція передачі ймовірності по дальності до цілі.
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ВСТУП 

З початку двадцять першого століття тепловізори 

знайшли широке застосування в різних галузях 

науки, техніки й аерокосмічної промисловос-

ті  [3, 5, 6, 19]. Більшість сучасних безпілотних 

літальних апаратів (БПЛА), або дронів, оснаще-

на тепловізійними камерами, що дозволяє їхнє 

використання цілодобово у складних погодних 

умовах [3, 19]. Тепловізійне зображення, отри-

мане такими камерами, на екрані дисплея аналі-

зується оператором для прийняття відповідного 

рішення. Дрони також масово застосовуються 

у військовій справі, насамперед для здійснення 

повітряної розвідки — як тактичної, так і страте-

гічної, а також для нанесення вогневих ударів по 

наземних цілях  [6, 19].

Основними споживчими характеристиками та-

ких тепловізійних систем спостереження (ТПСС) 

є просторова і температурна роздільність, мак-

симальні дальності виявлення і розпізнавання 

цілі, або відповідні ймовірності [1, 7, 11]. Ці ха-

рактеристики обмежені просторовим або енерге-

тичним розділенням [14]. Дослідженню ТПСС, 

ос нов ними компонентами яких є об’єктив і 

прий мач випромінювання, присвячено значну 

кількість наукових праць [2, 8, 10, 12, 18]. Водно-

час практично немає досліджень з розробки ме-

тодів і алгоритмів визначення ймовірності вико-

нання поставленого завдання із розрізнення ці-

лей (виявлення, розпізнавання та ідентифікації) 

в залежності від дальності до цілі. Ці ймовірності 

обмежені контрастом зображення або шумами 

ТПСС. У основі цих складних методів лежить 

розрахунок відношення сигнал/шум на виході 

матричного приймача випромінювання (МПВ) 

з урахуванням характеристик об’єкта спостере-

ження, відстані між ціллю і тепловізором, а також 

температурної чутливості ТПСС і законів зоро-

вого сприйняття [1, 7, 9, 11]. Однак ці методи не 

дозволяють оперативно розрахувати ймовірності 

виявлення, розпізнавання або ідентифікації цілі 

для довільно заданої відстані до цілі. 

1. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ

Метою статті є розробка більш досконалого ме-

тоду і алгоритму розрахунку ймовірності вияв-

лення, розпізнавання та ідентифікації об’єкта 

(цілі) тепловізійною системою спостереження 

на заданій відстані до цілі на основі критерію 

Джонсона і порогового контрасту сприйняття 

оператором зображення на екрані дисплея.

2. КОНТРАСТНО ОБМЕЖЕНІ ТЕПЛОВІЗОРИ 

2.1. Просторова роздільна здатність. Для ТПСС 

використовують різні види розділення: про-

сторове, енергетичне, спектральне, часове. Для 

більшості ТПСС важливо забезпечити необхідне 

просторове й енергетичне розділення.

Просторова частота ,max ,x  при якій моду-

ляційна передавальна функція (МПФ) ТПСС 

зменшується до певного рівня, наприклад до 

значення порогового контрасту, що сприйма-

ється оператором, часто служить мірою просто-

рового розділення. За таку просторову частоту 

можна прийняти частоту Найквіста ,N  яка до-

рівнює половині частоти просторової вибірки, 

що здійснюється в ТПСС з МПВ.

Під час моделювання ТПСС використовують 

різні моделі, в яких враховують як просторову, 

так і енергетичну роздільну здатність системи. 

Як правило, під час дослідження процесів роз-

пізнавання об’єктів за допомогою ТПСС вико-

ристовуються такі моделі [5, 7, 16, 17]:

1. Модель для контрастно обмежених систем, 

яка враховує пропускання атмосфери без спо-

творень зображення.

2. Стандартна модель для систем, обмежених 

шумами, яка враховує пропускання атмосфери 

без спотворень зображення.

В основному ТПСС мають дві порогові чутли-

вості: порогову чутливість зорового аналізатора 

оператора і порогову чутливість МПВ.

2.2. Контрастно обмежені системи. Теплові-

зійна система спостереження створює зображен-

ня об’єкта, наприклад штрихової міри, на екрані 

дисплея з певним контрастом, який сприймає 

спостерігач (оператор). Зоровий аналізатор (око) 

спостерігача має певний пороговий контраст, 

який залежить від просторової частоти x  зо-

браження міри. Зі збільшенням просторової час-

тоти зображення міри контраст зображення між 

світлими і темними смугами зменшується. На 

певній просторовій частоті ,max ,x  смуги в зо-
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браженні не спостерігаються. Ця максимальна 

просторова частота ,max,x c  у зображенні і харак-

теризує граничне просторове розділення ТПСС, 

тобто система «ТПСС — оператор» пропускає 

просторові частоти тільки у межах від 0 до 

,max,x c  (рис. 1). Тому ТПСС, які працюють у да-

них умовах, називають обмеженими за контрас-

том, або контрастно обмеженими. Верхня крива 

описує МПФ Мs ТПСС. Просторову частоту ви-

значають у точці перетину графіків МПФ Мs і 

порогового контрасту CE,th сприйняття зобра-

ження оператором. Під час роботи такої системи 

об’єкт спостереження розрізняється тільки в 

тому випадку, коли його контраст перевищує по-

рогове значення. Істотно, що в даній ситуації 

відношення сигнал/шум на виході системи вва-

жається достатньо великим, а тому обмеження 

просторового розділення визначаються тільки 

низьким контрастом.

2.3. Критерій Джонсона для оцінки ефектив-
ності тепловізійних систем спостереження. До-

слідження ефективності (performance — продук-

тивності) ІЧ-систем спостереження тривають 

понад 60 років у відділі досліджень і розробок 

армії США. Результати цих досліджень вико-

ристовуються більшістю експертів з ІЧ-систем 

у світі. Були розроблені моделі тепловізорів, 

які виконували завдання виявлення, розпізна-

вання та ідентифікації тактичних цілей на полі 

бою. Найголовніше, що військові користувачі 

цих моделей розуміють як метрики, передбачені 

моделями, співвідносяться з тим, як працювати-

муть системи на полі бою.

Основну гіпотезу для моделей приладів ніч-

ного бачення (ПНБ) запропоновував Джонсон у 

1958 році [15, 18]. Згідно із цією моделлю здат-

ність спостерігача виявляти, визначати орієн-

тацію, розпізнавати т а ідентифікувати військові 

цілі, що перебувають на певному фоні, за допо-

могою ПНБ, залежить від того, наскільки добре 

він може розрізняти штрихові смуги міри Фуко 

з різними просторовими частотами і тим самим 

температурним контрастом T відносно фону, 

що і ціль:

 
,t bT T T    (1)

де Tt і Tb — температура поверхні цілі і фону від-

повідно.

Подальший розвиток моделювання ТПСС 

по лягав у створенні простої у використанні мо-

делі, яка враховує характеристики тест-об’єкта у 

вигляді штрихової міри Фуко (розміри, темпера-

турний контраст, просторова частота міри), по-

слаблення випромінювання від цілі в атмо сфері, 

параметри оптичної системи (діаметр вхідної 

зіниці, фокусна відстань і коефіцієнт пропус-

кання), приймача випромінювання (розмір 

пікселів, розмір матриці, питома виявлювальна 

здатність), електронної системи обробки сигна-

лів МПВ; дисплей і закони зорового сприйняття 

оператором тепловізійного зображення з екрану 

дисплея. З цією метою було використано міні-

мально роздільну різницю температур (МРРТ) 

як функцію просторової частоти міри Фуко. 

Такий підхід дозволив порівнювати результати 

спостереження фонової цільової обстановки у 

польових умовах з лабораторними вимірюван-

нями характеристик тепловізорів. Розроблена 

модель дозволила аналізувати і оптимізувати 

ТПСС різного призначення, і насамперед тепло-

візійні приціли.

Модель ТПСС для розрізнення цілі, яка ви-

користовує концепцію Джонсона і порогового 

контрасту, наведено на рис. 2. Температурний 

контраст цілі T зменшується за рахунок ослаб-

лення випромінювання в атмосфері, тобто

 ( ),AT T R     (2)

Рис. 1. До визначення максимальної смуги пропускання 

контрастно обмеженої ТПСС: 1 — МПФ тепловізора, 

2 — пороговий контраст vх сприйняття зображення опе-

ратором
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де ( )A R — інтегральний коефіцієнт пропускан-

ня атмосфери, R — відстань між ціллю і ТПСС.

Різниця температур відповідає просторовій 

частоті vy,tp міри, що спостерігає ТПСС, яка за-

лежить від критичного розміру цілі crl  і відстані 

R. Число штрихів (періодів) міри Фуко, розта-

шованих уздовж критичного розміру lcr цілі, ви-

значаються за формулою

 N [періодів] = 

 = vy,tp [періодів/мрад] lcr [мрад ]. (3)

У залежності від відстані R число періодів міри 

Фуко, розташованих уздовж критичного розміру 

lcr цілі, визначимо за формулою

 
,

cr
y tp

lN v
R

 , (4)

де lcr вимірюється в метрах, R — в кілометрах.

Число штрихів N будемо використовувати для 

визначення ймовірності виконання завдання із 

спостереження цілі. На рис. 2 показано вплив 

поглинання випромінювання в атмосфері на 

температурний контраст цілі T, що призводить 

до його зменшення до величини T ʹ у площині 

вхідної зіниці об’єктива тепловізора. Важливо, 

що при цьому для контрастно обмежених ТПСС, 

температурний контраст в тепловізійному зобра-

женні тест-об’єкта на екрані дисплея залишаєть-

ся незмінним. У точці перетину графіків функцій 

Мs(vy) і CE,th(vy) визначаємо просторову частоту 

vy,tp, а потім за формулою (4) розраховуємо мак-

симальне число періодів міри Фуко N, що розріз-

няються уздовж критичного розміру цілі lcr.

Ймовірність виконання завдання спостере-

ження (виявлення, орієнтація, розпізнавання, 

ідентифікація) визначаємо за допомогою цільо-

вої функції передачі ймовірності TTPF (Target 

Transfer Probability Function), яка розраховується 

за формулою [3, 7, 18]

 

( / )( )
1 ( / )

k
D

k
D

N NP N
N N




, (5)

де P — ймовірність виконання певного завдання 

спостереження, N — кількість пар штрихів міри 

Фуко, що розміщуються уздовж критичного 

роз міру цілі, ND — кількість пар штрихів згідно 

з критерієм Джонсона, яка забезпечує ймовір-

ність виконання певного завдання спостережен-

ня P = 50 %, k = 2.7 + 0.7(N/ND ). 

Рис. 2. Модель ТПСС для прогнозування виконання завдання спостереження, яка 

використовує концепцію Джонсона і пороговий контраст

Таблиця 1. Кількість періодів (пар штрихів) міри N50 
уздовж критичного розміру цілі для ймовірності виконання 
завдання спостереження P = 50 % (критерій Джонсона)

Завдання 

для спостереження

Кількість періодів міри

НАТО [7] Монографія [3]

Виявлення 1.0 1.0

Орієнтація — 2.5

Розпізнавання 3.0 4.0

Ідентифікація 6.0 8.0
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Рис. 4. Функція TRTPF: залежність ймовірності вико-

нання завдання спостереження P(R) від відстані R між 

ціллю і ТПСС

Цю функцію було отримано в результаті ве-

ликої кількості експериментальних польових 

досліджень. Наприклад, для ймовірності 50 % 

виконання різних завдань із спостережень цілі 

у табл. 1 [3] наведено середню кількість періодів 

міри Фуко. Ці дані часто називають критерієм 

Джонсона.

Ймовірність рівня спостереження (виявлення, 

розпізнавання або ідентифікація) визначається за 

допомогою цільової функції передачі ймовірності 

TTPF і обирається із табл. 2 для ймовірності від-

повідного рівня P(N
50 ) = 50 % [3].

Імовірність виявлення, розпізнавання або іден-

тифікації потім визначається за допомогою TTPF 

як [3]
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 

. (6)

Графік функції (6) наведено на рис. 3.

Аналогічно до цільової функції передачі ймо-

вірності TTPF пропонується ввести нову функ-

цію передачі ймовірності по дальності до цілі 

(rang) (Target Rang Transfer Probability Function) 

TRTPF. Із системи рівнянь (3), (4) і (6) маємо 

функцію P(R), яка має вигляд
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де R
50

 — відстань від ТПСС до цілі, при якій ви-

конується певне завдання спостереження з імо-

вірністю 50 % згідно із критерієм Джонсона. 

На рис. 4 наведено графік функції (7). Для 

отриманої ймовірності P(R) із графіка, що наве-

дений на рис. 4, визначаємо відношення R
50

/R.

3. МОДУЛЯЦІЙНА ПЕРЕДАВАЛЬНА 
ФУНКЦІЯ ТЕПЛОВІЗОРА

Мета цього розділу полягає в розробці методу 

визначення модуляційної передавальної функції 

тепловізора, до складу якого входять об’єктив, 

Таблиця 2. Критерії дискримінації з використанням підходу Джонсона (гранична частота)

Рівень 

дискримінації

Призначення 1-D періодів уздовж 

критичного розміру N
50

2-D періодів уздовж 

критичного розміру N
50

Виявлення ціль військового призначення присутня 1.0 0.75

Розпізнавання клас розпізнавання, до якого належить ціль 

(танк, вантажівка або бронетехніка)

4.0 3.0

Ідентифікація вкажіть тип цілі (танк М1А, танк Т62, танк Т72) 8.0 6.0

Рис. 3. Цільова функція передачі ймовірності TTPF
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мікроболометрична матриця, електронна систе-

ма і дисплей, що дозволить оптимізувати харак-

теристики тепловізора для вирішення конкрет-

ної задачі спостереження.

Функціональну схему ТПСС наведено на рис. 5. 

Інфрачервоне випромінювання від об’єкта спо-

стереження послаблюється в атмосфері і надхо-

дить до вхідної зіниці об’єктива. Об’єктив фор-

мує ІЧ-зображення об’єкта і фону на чутливій 

поверхні мікроболометричної матриці (МБМ). 

Електричний відеосигнал з МБМ обробляється 

електронною системою і надходить по каналу 

зв’язку на пульт керування дроном, дисплей 

якого формує на екрані зображення об’єкта у ви-

димій області спектру.

Математичну модель ТПСС будемо розгля-

дати в області частот (просторових і часових), 

вважаючи що вона є лінійною інваріантною 

системою. При цьому вважають, що об’єкт і 

фон випромінюють некогерентно, а кожен еле-

мент ТПСС має свою модуляційну передавальну 

функцію. У цих умовах МПФ ТПСС Мs визна-

чається добутком МПФ її окремих елементів: 

об’єк тива, МБМ, електронного блока та дис-

плея. Для одновимірного випадку маємо 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ),s y o y Ds y Dt El d yM v M v M v M t M t M v  (8)

де Мo(vx), МDs(vx)МDt(t), МEl(t) і Мd(vx) — МПФ 

об’єктива, МБМ, електронного блоку і дисплея 

відповідно.

Високоякісні об’єктиви без центрального ек-

ра нування з діаметром вхідної зіниці Dро мож-

на розглядати як дифракційно обмежені, МПФ 

яких визначається функцією [1]

22 (arccos 1 ),
( )

0,
o x

x x x
M v

   


якщо 0 x ,
 (9)

де

 o
x

po

fx v
D

 
'

.

Графік МПФ дифракційно обмеженого об’єк-

тива наведено на рис. 6.

Для спрощення математичних перетворень 

апроксимуємо складну функцію (9) лінійною 

функцією 

 

1 1.218 ,
( )

0,o x
x

M v


 
  

якщо 0 x .,
 (10)

Одновимірна просторова МПФ мікроболоме-

тричної матриці апроксимується функцією [8]

    ( ) sin sinDs y D y D yM v c W v c w v , (11)

де WD — період матричної структури, wD — роз-

мір чутливої площадки пікселя.

Часова МПФ МБМ є просторовим фільтром 

низьких частот, який апроксимується функцією 

[11]

  
2 2 2

1 ,
1 4

Dt
D

M
t f


 

 (12)

де tD — постійна часу мікроболометра.

МПФ електронного блоку МEl(t) моделюється 

фільтрами Баттервота n-го порядку [1]. Сучасні 

Рис. 5. Функціональна схема ТПСС

якщо x ,
Рис. 6. МПФ дифракційно обмеженого об’єктива (гра-

фік 1) та її лінійна апроксимація (10) (графік 2)

якщо x ..
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електронні блоки мають МEl(f)  1 [7]. МПФ дис-

плея апроксимується функцією, аналогічною 

МПФ МБМ, тобто

    ( ) sin sin .D y D y D yM v c W v c w v   (13)

Із наведеної на рис. 5 узагальненої схеми 

ТПCC видно, що МПФ об’єктива і МБМ визна-

чаються в задній фокальній площині об’єктива, 

а МПФ дисплея — у площині екрана дисплея. 

Слід також відзначити, що у більшості випад-

ків просторову частоту vy визначають у просторі 

предметів і вимірюють у мрад–1. Крім того, часо-

ві МПФ МБМ і електронного блоку залежать від 

часової частоти f.

Зв’язок між кутовою просторовою vya і часо-

вою f частотами визначають співвідношенням [1]

 

,D
ya

o
f v

t



 

Гц,  (14)

де D — кутовий розмір пікселя матриці, to — час 

формування сигналу одним пікселем.

Встановимо зв’язок між кутовою просторо-

вою частотою у просторі спостереження yav
 
і 

просторі предметів vya, використовуючи рис. 7. 

Нехай у площині предметів на відстані R від 

ТПСС розташовано міру Фуко з лінійним періо-

дом Wtp. Тоді кутовий період і просторова часто-

та визначаються як

 
,tp

tp
W
R

   (15)

 
1 .ya
tp tp

Rv
W

 


Об’єктив формує зображення міри Фуко з 

лінійним періодом tpW   і кутовою просторовою 

частотою

 

.o
ya ya

tp tp

f Rv v
W W


   


 (16)

МБМ формує на екрані дисплея зображення 

міри Фуко з періодом tpW  , яке спостерігає опе-

ратор, що перебуває на відстані RdE від дисплея. 

Кутовий період цього зображення і кутова про-

сторова частота визначаються як 

  
tp

tp
dE

W
R


 
 

і 
1 .dE

ya
tp tp

Rv
W

  
 

  (17)

З урахуванням співвідношень (16) і (17) вста-

новлюємо зв’язок між кутовими просторовими 

частотами у просторі спостереження yav  і про-

сторі предметів vxa:

 

,dE dE dE
ya ya

tp tp el o el

R R Rv v
W W f

   
   

 (18)

де /el tp tpW W    — електронне збільшення ТПСС.

Кутове збільшення системи «ТПСС — опера-

тор» визначають як (рис. 7)

tg
.

tg
tp tp tp tp o o el

s
tp tp dE tp dE tp dE

W W f fR
R W R W R

      
     

 
 (19)

Тому співвідношення (18) можна подати у ви-

гляді

 .y
y

s

v
v 


 (20)

Представимо МПФ окремих складових ТПСС 

у вигляді функцій, які залежать від кутової про-

сторової частоти у просторі об’єкта (рис. 7).

МПФ об’єктива визначимо із функції (11), де

 
ya

po

v
x

D
  . 

Рис. 7. Зв’язок між кутовими просторовими частотами у просторі спостереження 

yav  і просторі предметів vya
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Рис. 8. Модуляційні передавальні функції ТПСС: 1 — 

МПФ об’єктива, 2 — просторова МПФ МБМ, 3 — часова 

МПФ МБМ, 4 — МПФ дисплея, 5 — сумарна МПФ ТПК

Тоді

1 1.218 ,
( )

0,

ya

poo ya

v
DM v


 

 



якщо 0 0.821 po
ya

D
v 


,

(21)

Просторову МПФ МБМ визначимо із функції 

(11), яку представимо у вигляді

 ( ) sin sin .D D
Ds xa ya ya

o o

W wM v c v c v
f f

           
 (22)

Часову МПФ МБМ визначимо із функції (12), 

яка з урахуванням співвідношення (16) матиме 

вигляд

 

0.52 2
2 2( ) 1 4 .D D

Dt ya yao o

t WM v v
t f


                

 (23)

Остаточно МПФ дисплея визначимо із функ-

ції (13), яка з урахуванням співвідношення (16) 

матиме вигляд

 ( ) sin sin .D D
d xa ya ya

o el o el

V vM v c v c v
f f

            
 (24)

Розглянемо приклад розрахунку МПФ ТПСС, 

яка має такі характеристики:

  oб’єктив — фокусна відстань of   = 70 мм, 

діаметр вхідної зіниці Dpо = 70 мм.

  МБМ — розмір пікселя VD = 17 мкм, розмір 

чутливої площадки vD = 14 мкм, розмір матриці 

XD = 6.8 мм, постійна часу tD = 10 мc, частота ка-

дрів ff  = 50 Гц;

  дисплей — розмір пікселя Vd = 17 мкм, роз-

мір кольорової групи пікселя vD = 15 мкм, розмір 

екрана Xd = 9.6 мм.

На рис. 8 наведено модуляційні передавальні 

функції окремих складових ТПСС і його резуль-

туюча МПФ (8).

Аналіз функцій (8), (22)—(24) і їхніх графіків 

показав, що:

1. МПФ окремих складових визначаються, 

як правило, в різних місцях ТПСС: об’єктива і 

МБМ — в задній фокальній площині об’єктива; 

дисплея — у площині екрана дисплея. Часова 

МПФ залежить від часової частоти. При визна-

ченні остаточної МПФ ТПСС необхідно, щоб 

усі МПФ складових каналу розглядались у пев-

ній площині або просторі. Для зручності прак-

тичного застосування пропонується МПФ усіх 

складових розглядати у просторі «об’єкт спосте-

реження — ТПСС» як функції кутової просторо-

вої частоти.

2. Найбільший вплив на погіршення результу-

ючої МПФ ТПСС Мs(vx) має просторова МПФ 

МБМ МDs(vxa), яка визначається розміром пік-

селя. На частоті Найквіста vN = 2 мм1 відбува-

ється зниження контрасту за рахунок МБМ до 

28 %, дифракційно обмеженого об’єктива до 

71 %, дисплея до 62 %. При цьому сумарна МПФ 

ТПСС Мs(vN) = 0.095.

3. Результуюча МПФ ТПСС добре апрокси-

мується гауссовою функцією [11]

 
2 2 2

, ( ) exp( 2 )s ap xa sa xM v r v   ,  (25)

де rsa, мрад — кутовий радіус зображення точко-

вого джерела випромінювання, яке спостерігає 

оператор на екрані дисплея.

Таким чином, ми пропонуємо розглядати МПФ 

тепловізора у просторі «об’єкт спостереження — 

ТПСС», що дозволяє розраховувати кутову роз-

дільну здатність контрастно обмеженого ТПСС. 

Отримані аналітичні вирази МПФ окремих ком-

понентів дозволяють оптимізувати характерис-

тики ТПСС для вирішення конкретної задачі 

спостереження.

якщо 0.821 po
ya

D
v 


.
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синусоїдальний малюнок на ідеальному дисплеї 

великих розмірів, в якому відсутні шуми.

Для визначення порогового контрасту зобра-

ження CTF за допомогою комп’ютера синтезу-

ється тест-об’єкт у вигляді синусоїдального роз-

поділу яскравості екрану, який є функцією кута 

h з амплітудою La і середньою яскравістю Lo 

(рис. 9).

Яскравість тест-об’єкта описується функцією

( ) sin(2 )rect rect ,h v
tp h o a tp h

tp tp
L L L v

V W
            

   
 

(26)

де просторова частота vtp вимірюється у мрад-1, а 

h, v, Vtp і Wtp — в мрад.

Контраст тест-об’єкта визначається як

 max min

max min
( ) ,tp tp

L LC v
L L





 (27)

де L
max

 і L
min

 — максимальна і мінімальна яскра-

вість дисплея. Із формули (26) маємо: L
max

 = 

= Lo + La і L
min

= Lo – La .

Із рис. 9 видно, що Ctp лежить у межах від 0 

до 1. Для фіксованого значення La, оскільки 

яскравість не може бути від’ємною, найменше 

значення Lo дорівнює La, а це означає, що мак-

симальне значення Ctp дорівнює 1. Для фіксова-

ного значення Lo найменше значення La  дорів-

нює 0, а найменше значення Ctp дорівнює 0.

Процедура вимірювання CTF полягає в на-

ступному. Синусоїдальний тест-об’єкт випадко-

вим чином відображається у верхній або нижній 

частині дисплея, а спостерігач повинен визначи-

ти, в якій частині дисплея з’явиться шаблон — у 

верхній чи нижній.

При заданих просторовій частоті vtp і середній 

яскравості тест-об’єкта Lo контраст тест-об’єкта 

зменшується шляхом зменшення La таким чи-

ном, щоб модульований сигнал був ледь поміт-

ним. Тест-об’єкт нульового контрасту випадко-

во відображається у будь-якій половині екрану, а 

тест-об’єкт з ледь помітним контрастом — в ін-

шій половині екрану. Спостерігач повинен вирі-

шити, де перебуває модульований тест-об’єкт. У 

залежності від яскравості Lo і просторової часто-

ти vtp визначається, яка частина екрана мала три 

чверті правильної відповіді. Це буде відповідати 

ймовірності виявлення 50 %.

4. ПОРОГОВИЙ КОНТРАСТ СПРИЙНЯТТЯ 
ТЕПЛОВІЗІЙНОГО ЗОБРАЖЕННЯ

Здатність передбачити ймовірність виявлення, 

розпізнавання або ідентифікації цілі як функ-

ція діапазону залежить від того, наскільки добре 

бачить людське око; це описано пороговою функ-

цією контрасту (CTF). Зображення видно на 

дисплеях, які працюють із обмеженою частотою 

кадрів, і через обмеження сенсора часто виникає 

шум дисплея. Це зумовлює вимогу визначити 

CTF ока без шуму і модель, яка апроксимує цю 

функцію. Робота, описана тут, застосовується до 

будь-яких систем візуалізації незалежно від того, 

чи сприймають ці системи видиме або інфрачер-

воне випромінювання за умови, що система зо-

браження створює відтінки сірого зображення, 

яке бачить людське око. Ми визначаємо функ-

цію контрасту очей для будь-якого відтінку сіро-

го дисплея (наприклад, плоска панель).

Поріг контрастності та метрика TTP (Target-

ing Task Performance) — це здатність передбачити 

ймовірність виявлення, розпізнавання або іден-

тифікації цілі. Вони характеризуються функцією 

порогового контрасту зображення CTF (contrast 

threshold function) в залежності від просторової 

частоти зображення цілі на екрані дисплея, яке 

добре бачить людське око. На вигляд функції 

CTF впливають частота кадрів і шуми дисплея. 

При визначенні порогового контрасту зобра-

ження ці фактори у більшості випадків не вра-

ховуються.

У монографії [3] розглянуто порогову функ-

цію контрасту неозброєного ока, яке спостерігає 

Рис. 9. Розподіл яскравості в зображенні тест-об’єкта 

на екрані дисплея для вимірювання функції порогово-

го контрасту оператора: Vtp Wth — розмір тест-об’єкта, 

vtp — просторова частота тест-об’єкта
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Експериментально встановлено, що у випад-

ку, коли розміри тест-об’єкта Vtp Wth переви-

щують 15º, то функція порогового контрасту 

майже не залежить від розміру Vtp Wth.

Експериментальні дослідження свідчать про 

те, що пороговий контраст сприйняття зобра-

ження ,v thC  залежить від яскравості фону SbL  і 

кутових розмірів елемента розкладу зображення 

E . Пороговий контраст ,v thC  різко змінюється 

зі збільшенням E  до 10′…20′ і далі змінюєть-

ся неістотно. Іноді вважають [11], що найопти-

мальнішим пороговим контрастом є величина 

, ,v th optC  = 0.027.

Для апроксимації порогового контрасту іноді 

використовують функцію, запропоновану Шуль-

цем [13]:

 

,
1 2

( )
exp( ) exp( )

E
E th x

ya ya

CC
c c

 
    

,  (28)

де CE = 0.01033 — константа, c
1
 = 0.1138°, c

2
 = 

= 0.325°, x , град–1 — просторова частота. Під 

час дослідження ТПСС у більшості випадків 

просторову частоту вимірюють у мрад–1. При-

чому 1 град–1 = 0.01745 мрад–1. У цьому випад-

ку постійні коефіцієнти у формулі (28) матимуть 

значення c
1
 = 1.986 мрад і c

2
 = 5.673 мрад.

5. АЛГОРИТМ ВИЗНАЧЕННЯ ВІДСТАНІ ВІД 
ЦІЛІ ДО ТПСС ПРИ ВИКОНАННІ ЗАВДАННЯ 
СПОСТЕРЕЖЕНЬ З ПЕВНОЮ ЙМОВІРНІСТЮ НА 
ОСНОВІ ФУНКЦІЙ TTPF І TRTPF

1. Визначаємо просторову частоту міри Фуко 

vy,tp графічним методом із рівняння 

 Мs(vy) = CE,tp(vy), (29)

яка забезпечує рівність МПФ ТПСС Мs(vy) і по-

рогового контрасту CE,tp(vy) у просторі об’єкта 

спостереження.

2. За формулою (4) розраховуємо кількість 

періодів N міри Фуко уздовж вертикального на-

прямку (критичного розміру цілі crl ), де висо-

та цілі crl  вимірюється в метрах, відстань R до 

цілі — в кілометрах, а просторова частота міри 

vy,tp — у мрад (рис. 2).

3. За заданими температурами поверхні цілі Tt 

і фону Tb за формулою (1) розраховуємо темпе-

ратурний контраст ,t bT T T    який дорівнює 

температурному контрасту міри Фуко.

4. Температурний контраст T зменшується 

за рахунок поглинання випромінювання в ат-

мосфері за законом Бугера — Ламберта, але при 

надходженні до вхідної зіниці об’єктива за умо-

ви перевищення його порогового контрасту він 

не впливає на просторове розділення ТПСС.

5. Згідно із критерієм Джонсона для ймовір-

ності виконання завдання спостереження 50 % 

із табл. 2 визначаємо кількість періодів міри 

уздовж критичного розміру цілі: для виявлен-

ня — Nd,50
 = 1, Nr,50

 = 3, Ni,50
 = 6. 

Для визначеної кількості періодів N міри Фуко 

за формулою (6) для функції TTPF або її графіка 

(рис. 3) визначаємо ймовірність виявлення, роз-

пізнавання або ідентифікації цілі.

6. Із формули (4) знаходимо відстані до цілі, 

на яких виконується завдання спостереження з 

ймовірністю 50 %:

 50 ,
50

.cr
y tp

lR v
N

  (30)

Для визначеної відстані до цілі для виконання 

завдання спостереження з певною ймовірністю 

за формулою (7) для функції TRTPF або її графі-

ка (рис. 4) визначаємо відстані виявлення, роз-

пізнавання або ідентифікації цілі.

6. ПРИКЛАД РОЗРАХУНКУ

Для практичного застосування запропонованого 

методу визначення ймовірності виявлення, роз-

пізнавання та ідентифікації розглянемо ТПСС, 

яка має такі характеристики.

  Тепловізор — об’єктив: фокусна відстань 

of   = 70 мм, діаметр вхідної зіниці Dpо = 70 мм, 

мікроболометрична матриця: формат матриці 

320  240 пкл, розмір пікселя VD = 17 мкм, по-

стійна часу tD = 10 мc, частота кадрів ff  = 50 Гц; 

дисплей: розмір пікселя vD = 15 мкм, розмір 

екрана Yd = 7.2 мм.

  Об’єкт спостереження — тест-об’єкт, що 

використовується в стандарті НАТО 4347 для 

визначення максимальної дальності виявлення 

цілі ТПСС і має такі параметри: спектральний 

діапазон випромінювання об’єкта і фону 8…

14 мкм, температурний контраст між об’єктом 

і заднім фоном (відносно температури АЧТ в 

Tb = 288 К) — Tо = 2 K, розміри Vtp Wtp = 

= 2.3  2.3 м2.



30 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2023. Т. 29. № 5

В. Г. Колобродов, М. І. Лихоліт, В. М. Тягур, І. О. Васильковська, М. С. Колобродов

  Умови спостережень: зміна початкового тем-

пературного контрасту Tо між об’єктом і заднім 

фоном унаслідок послаблення випромінювання в 

атмосфері враховується законом Бугера — Лам-

берта (2), який має вигляд

 ( ) exp( )o AT R T R    , (31)

де R, км — дальність, А = 0.2 км-1 — показник 

послаблення для сприятливих умов пропускан-

ня атмосфери.

Послідовність розрахунків наступна.

1. За формулами (10)—(12) і (8) розраховує-

мо МПФ об’єктива, просторову і часову МПФ 

МБМ, дисплея і сумарну МПФ ТПСС у просторі 

цілі, використовуючи формулу (12). Графіки цих 

функцій наведено на рис. 10.

2. За формулою (28) визначаємо пороговий 

контраст у просторі об’єкта, враховуючи зв’язок 

між просторовими частотами у просторах опера-

тора і об’єкта спостереження, який визначається 

співвідношенням (18). Тоді пороговий контраст 

буде визначатися за формулою

, ( )
exp( 1.986 ) exp( 5.673 )

E
E th ya

ya ya

CC
'' ''

  
    

exp 1.986 exp 5.673
' '

E

dE dE
ya ya

O El O El

C

R R

f f


   
       
       

, 

(32)

де кутова просторова частота vya вимірюється в 

мрад–1.

З умови знаходимо:

 фокусну відстань об’єктива of   = 70 мм,

 електронне збільшення 
7.2 1.76,

4.08
tp

el
tp

W
W


   
  

 оптимальну відстань між екраном дисплея і 

оператором [11] RdE = 6Yd = 43.2 мм.

Для цих параметрів розрахункова формула 

(32) матиме вигляд

,
0.01033( )

exp( 0.696 ) exp( 1.972 )E th ya
ya ya

C  
    

. (33)

3. Підставляємо сумарну МПФ ТПСС і по-

роговий контраст (33) до рівняння (29). У точці 

перетину графіків функцій Мs(vya) і  CE,th(vya) ви-

значаємо просторову частоту міри Фуко vy,tp = 

= 2.2 мрад–1 .

4. За формулою (4) розраховуємо максималь-

ну кількість періодів міри Фуко N, що розрізня-

ються уздовж критичного розміру цілі lcr. На-

приклад, для відстані до тест-об’єкта R = 1.7 км 

маємо N = 3.

5. Згідно із критерієм Джонсона для ймовір-

ності виконання завдання спостереження 50 % 

із табл. 2 визначаємо кількість періодів міри 

уздовж критичного розміру цілі: для виявлен-

ня — Nd,50
 = 1; для розпізнавання — Nr,50

 = 3; для 

ідентифікації Ni,50
 = 6. 

Для визначеної кількості періодів N = 3 міри 

Фуко за формулою (6) для функції TTPF або її 

графіка (рис. 3) визначаємо ймовірність ви-

явлення, розпізнавання або ідентифікації цілі: 

Pd = 99 %, Pr = 50 %, Pi = 10 %.

6. Із формули (4), яку представимо у вигляді 

 50 ,
50

.cr
y tp

lR v
N

  (34)

розраховуємо відстані від ТПСС до цілі, при 

якій виконується певне завдання спостереження 

з ймовірністю 50 % згідно критерію Джонсона: 

Rd,50
 = 5.0 км, Rr,50

 = 1.7 км, Ri,50
 = 0.84 км.

7. За формулою (7) для функції TRTPF визна-

чаємо ймовірність виконання завдання на зада-

ній відстані R. Для отриманої ймовірності P(R) із 

графіка, наведеного на рис. 4, визначаємо відно-

шення R
50

/R, яке для відстані R = 1.7 км дозволяє 

Рис. 10. Модуляційні передавальні функції: 1 — МПФ 

об’єктива, 2 — просторова МПФ МБМ, 3 — часова МПФ 

МБМ, 4 — МПФ — дисплея, 5 — сумарна МПФ ТПСС
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визначити ймовірності: виявлення — Pd = 0.99, 

розпізнавання — Pr = 0.5, ідентифікації Pi = 0.1.

ВИСНОВКИ

Розроблено більш досконалий (зручний) метод 

і алгоритм розрахунку ймовірності виявлення, 

розпізнавання і ідентифікації об’єкта (цілі) теп-

ловізійною системою спостереження на заданій 

дальності, в основі якого лежить критерій Джон-

сона і пороговий контраст сприйняття опера-

тором зображення на екрані дисплея, а також 

функцій TTPF (6) і TRTPF (7).

Запропоновано в розробленій моделі тепло-

візора використовувати критерій Джонсона від-

повідно до стандарту НАТО 4347, апроксимацію 

Шульца порогового контрасту сприйняття опе-

ратором зображення на екрані дисплея. Тепло-

візор розглядається як лінійна інваріантна сис-

тема в кутових просторових частотах у просто-

рі об’єкт — ТПСС. Запропонований алгоритм 

дозволяє оперативно розрахувати ймовірність 

виявлення, розпізнавання та ідентифікації цілі 

контрастно обмеженою тепловізійною систе-

мою безпілотника.
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PROBABILITY OF TARGET DISCRIMINATION BY THE CONTRAST-LIMITED 

THERMAL VISION SYSTEM OF A UAV

Equipping modern unmanned aerial vehicles (UAVs) with thermal imaging cameras expands their potential utilization in various 

environmental conditions, enabling efficient aerial reconnaissance and execution of combat-related tasks. The primary objec-

tives for target discrimination encompass detection, recognition, and identification. However, existing methods and algorithms 

for determining the probability of distinguishing targets do not offer an efficient and swift means of calculating these probabili-

ties based on the target’s distance.

This article aims to develop a novel method for calculating the probability of detecting, recognizing, and identifying an 

object (target) using a thermal imaging surveillance system. The proposed approach involves an improved algorithm that utilizes 

the Johnson criterion, as per the NATO standard 4347, the Schultz approximation of the threshold contrast for the operator’s 

perception of the image on the display screen, and incorporates the objective function of probability transfer along with 

probability transfer functions based on the target’s distance. An example illustrating the calculation of the target discrimination 

probability is included to provide clarity. With the suggested algorithm, the probability of detecting, recognizing, and identifying 

the target through the contrast-limited thermal imaging system of the drone can be rapidly calculated.

Keywords: unmanned aerial vehicle with a thermal imaging camera, probability of detecting, recognizing, and identifying the 

target, target range, threshold contrast perception, probability transfer function based on the target distance.
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ОГЛЯД І АНАЛІЗ СУЧАСНИХ КЕРОВАНИХ СИСТЕМ 
ТОЧНОГО ПОВІТРЯНОГО ДЕСАНТУВАННЯ ВАНТАЖІВ

На сьогоднішній день є актуальним розроблення систем забезпечення доставки на спеціальні майданчики приземлення та-

ких об’єктів ракетно-космічної техніки, що підлягають порятунку або повторного використанню. До таких обєктв від-

носяться ракетні двигуни або прискорювачі перших ступенів ракет-носіїв. Застосування традиційних парашутних сис-

тем не завжди забезпечує необхідну ймовірність виконання польотного завдання, що суттєво збільшує ризик виникнення 

небезпечних ситуацій для населення та наземної інфраструктури. 

В статті проведений аналіз існуючих керованих систем точного повітряного десантування. Розглянуто конструктивні 

особливості різних типів керованих систем точного повітряного десантування вантажів та їхніх технічні характеристики. 

Визначено головні недоліки та сильні сторони розглянутих керованих систем точного повітряного десантування вантажів.

Ґрунтуючись на проведеному аналізі розроблено типову конструктивну схему для представника сімейства керованих сис-

тем точного повітряного десантування вантажів. Показано, що проведення експериментальних випробувань розробленої 

типової конструктивної схеми з використанням фізичної динамічно подібної моделі є найбільш ефективним і раціональним. 

Розроблено динамічно подібну модель для проведення відпрацювання система автоматичного керування, а також для 

проведення експериментальних досліджень конструкції керованих систем точного повітряного десантування вантажів. 

Обговорюються перспективи подальших досліджень, спрямованих на розроблення сімейства керованих систем точного 

повітряного десантування вантажів за рахунок використання експериментальної системи для відпрацювання модифіка-

цій компонування і конструкцій базової моделі з використанням принципу масштабування за теорією подібності.

Ключові слова: парашутна система, система точної повітряної доставки вантажів, конструктивна схема, динамічно 

подібна модель.
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1. ВСТУП

Одним із найбільш важливих показників ракет-

носіїв космічного призначення як транспорт-

ного засобу є питома вартість виведення корис-

ного навантаження на цільову орбіту, що безпо-

середньо залежить від витрат на виготовлення 

ракет-носіїв [23, 34]. Одним з найефективніших 

шляхів мінімізації вартості ракет-носіїв є по-

вторне використання їхніх коштовних елементів 

[10, 35, 39]. Скорочення фінансових витрат, що 

отримуються від порятунку та повторного ви-

користання таких елементів ракетно-космічної 

техніки, як ракетних двигунів або прискорюва-

чів першого ступеня ракет-носіїв, створює умо-

ви для розробки систем, здатних забезпечувати 

доставку таких вантажів на спеціальні майдан-

чики приземлення [9, 10, 24, 33]. Повернення 

на землю таких об’єктів суттєво збільшує ризик 

виникнення небезпечних ситуацій для населен-

ня та наземної інфраструктури [13, 16, 40]. З ме-

тою зменшення ризиків для людей та майна не-

обхідно забезпечити максимальну вертикальну 

швидкість приземлення для систем високоточ-

ної доставки вантажів — не більше 5 м/с [41]. За 

допомогою балістичних розрахунків траєкторії 

повернення космічних апаратів, що рятуються, 

можна визначити тільки у встановлених допус-

ках [27]. Тому розрахункова точка для введення 

парашутної системи завжди відома приблизно 

[14, 29]. Відповідно парашутна системи повинна 

мати достатню здатність до планування та подо-

лання впливів вітру для точного приземлення на 

заданий посадковий майданчик. 

У багатьох країнах, зокрема і в Україні, ведуть-

ся роботи зі створення системи високоточного 

повітряного десантування вантажів. В іноземній 

літературі ці системи отримали загальне найме-

нування: системи точної наведеної повітряної 

доставки вантажів — “Guided Precision Aerial 

Delivery System” (GPADS). 

Використання аеродинамічних парашутів 

дозволяє безпечно здійснювати десантуван-

ня з великої висоти та на значній відстані [5, 6, 

31, 32]. Використовуючи глобальні навігаційні 

системи позиціонування (GPS)  було досягнуто 

високої точності спуску вантажів, на даний мо-

мент кругове імовірне відхилення становить не 

більше 100 м. Збройні сили провідних країн вже 

визнають перевагу керованих систем точного 

десантування у поповнені передових військо-

вих підрозділів або окремих груп. Десантування 

вантажів з великої висоти понад 9000 м дає мож-

ливість частково або навіть повністю уникнути 

входу в зону ураження ППО противника. Крім 

того, можливість скидання вантажів на значно-

му віддаленні понад 10 км дозволяє здійснювати 

десантування вантажів не розкриваючи точного 

наземного розташування власних військ та по-

зицій на землі. Застосування певних парашутних 

систем є корисним, оскільки алгоритми авто-

пілота автономних керованих пілотних одиниць 

здатні компенсувати місцеві вітри під час польо-

ту та здійснювати точне керування до запрогра-

мованого пункту призначення.

2. АНАЛІЗ ПРОБЛЕМИ 
І ПОСТАНОВКА ЦІЛЕЙ ДОСЛІДЖЕННЯ

На сьогоднішній день застосування традицій-

них парашутних систем не завжди забезпечує 

необхідну ймовірність виконання польотно-

го завдання: десантування вантажів в гірських 

умовах, в районах зі складним рельєфом місце-

вості, лісах, в умовах складних метеорологічної 

ситуації та під час природних й техногенних ка-

тастроф. Звичайно, некеровані парашутні сис-

теми сильно залежать від погодних умов і від-

різняються невисокою точністю приземлення. 

Успішність виконання місій вимагає високої 

точності десантування, яка може бути забезпе-

чена керованою системою точного повітряного 

десантування вантажів для широкого спектру 

вантажів (від 0.1 до 3 т).

Керовані системи точного повітряного десан-

тування вантажів — це автономні транспортні 

засоби, які десантуються з борту авіаційного 

транспортного засобу під керованим круглим 

парашутом або прямокутним куполом пара-

плану. Такі системи активно використовуються 

збройними силами провідних країн світу най-

частіше як спосіб тилового забезпечення бойо-

вих підрозділів, а також при проведенні гума-

нітарних й рятівних операцій. Вони є сучасним 

продуктом еволюції методів повітряної доставки 



35ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2023. Т. 29. № 5

Огляд і аналіз сучасних керованих систем точного повітряного десантування вантажів

або десантування, які набули широкого поши-

рення під час Другої світової війни.

Слід зазначити, що керовані системи точно-

го повітряного десантування вантажів можуть 

використовуватись під час виконання місій у 

важкодоступних районах, які характеризують-

ся важкими інфраструктурно-кліматичними 

обмеженнями (широкий діапазон метеороло-

гічних умов та температури навколишнього 

середовища, вологість та атмосферний тиск, 

сильний поривчастий вітер, висока хмарність 

та опади, низька видимість, грози), складним 

рельєфом чи слаборозвиненістю інфраструк-

тури. Зазвичай такі умови не дозволяють за-

стосовувати наземний транспорт або стандарт-

ну доставку повітрям авіацією зі здійсненням 

посадки у точці призначення, тому необхідне 

формування методології розвитку та функціо-

нування транспортної авіаційної мобільності у 

важкодоступних районах. 

Потреба у спеціалізованих авіаційних систе-

мах, що розробляються для доставки вантажів 

у важкодоступні райони, актуальна у багатьох 

сферах застосування: запобігання аварійним тех-

ногенним ситуаціям, розташованих у гірських 

районах, доставка вантажів у райони стихійних 

лих, у гарячі точки, оперативне постачання про-

дуктів харчування, інших товарів споживання та 

медикаментів, обладнання для наукових дослід-

жень, запчастин для ремонту тощо.

Парашутні системи на основі планувальних 

парашутів оснащуються системами стабілізації 

положення вантажу та системами дистанційно-

го керування (RCS — Remote Control Systems). 

Сучасні перспективні системи керування з ви-

користанням штучного інтелекту  на основі ней-

ронних мереж дозволяють досягти дуже високої 

точності посадки вантажу. Застосування систе-

ми взаємного обміну даними між парашутними 

системами (так звана система “Рій”) дозволить 

з високою точністю здійснювати десантування 

групи вантажів. Також процес доставки вантажу 

може включати застосування пристроїв для по-

шуку вантажу, а певна конструкція забезпечить 

надійність приземлення вантажу.

У світлі сказаного вище цілями нашого дослі-

дження будуть:

1. Аналіз характеристик сучасних керованих 

систем точного повітряного десантування ван-

тажів.

2. Розроблення на базі результатів проведе-

ного аналізу типової конструктивної схеми для 

представника сімейства керованої системи точ-

ного повітряного десантування вантажів. 

3. АНАЛІЗ ТА УЗАГАЛЬНЕННЯ ХАРАКТЕРИСТИК 
СУЧАСНИХ КЕРОВАНИХ СИСТЕМ ТОЧНОГО 
ПОВІТРЯНОГО ДЕСАНТУВАННЯ ВАНТАЖІВ

Розробкою і технологією створення керованих 

систем точного повітряного десантування ван-

тажів на сьогоднішній день займається обмеже-

не число країн світу: США, Франція, Німеччи-

на, Канада, Росія і Китай. Як правило, передові 

розробки в цьому напрямку є закритими. Регу-

лярне застосування подібних систем Збройни-

ми силами США відоме з 2008 року і здійсню-

валось при проведенні військових операцій в 

Афганістані, Іраку та Сирії. Сучасні керова-

ні системи точного повітряного десантування 

вантажів досягли високого ступеня точності 

при наведенні на нерухому ціль на суші. У не-

давніх конфліктах в Іраку та Афганістані ВПС 

США та армія США покладалися на повітря-

ну доставку для поповнення запасів передових 

оперативних баз, які були широко розосеред-

жені по регіону операцій і часто перебували на 

пересіченій місцевості.

Компаніями “Boeing” та “Vertigo”, а також 

ВПС США було розроблено і запропоновано 

низьковитратну керовану систему десантування 

(AGAS) (рис. 1).

Цей проєкт містить низьковитратне команд-

не керування, систему наведення та навігації 

десантування. Основною метою проєкту AGAS 

є розміщення системи командного керування в 

класичних вантажних парашутах круглого типу 

та у стандартному вантажному контейнері. Кон-

структивно концепт включає в себе застосуван-

ня модуля GPS та давачів напрямків, а також 

блоку маршрутизації. Крім того, у проєкті було 

реалізовано впровадження приводу пневматич-

них штучних м’язів. Навігаційна система і мо-

дуль кермування підключаються до стандартної 

вантажної платформи 
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Як було заявлено, система AGAS 2000 може 

забезпечити десантування корисного наванта-

ження в одну тонну, крім того, кругове імовірне 

відхилення становить до 220 м у випадку, коли 

використовуються запрограмовані дані (профіль 

місцевості, швидкість польоту, метеорологчні 

дані). При цьому кругове імовірне відхилення 

суттєво зменшується до 40 м, коли система вико-

ристовує й обробляє дані в режимі онлайн [18].

Керована система точного повітряного десан-

тування вантажів застосовується у автономній 

високопланувальній повітряній системі достав-

ки. Так, наприклад, є система [20], що склада-

ється з прямокутного параплана з подвійною 

обшивкою площею 200 м2 та корисного наван-

таження 230 кг (рис. 2).

Застосовується аналіз оптимального керуван-

ня для побудови траєкторій в реальному часі. 

Отримана в результаті система наведення та ке-

рування включає відстеження цієї опорної тра-

єкторії з використанням нелінійного контроле-

ра стеження.

На основі принципу максимуму Понтрягіна 

синтезовано оптимальну стратегію керування 

системою доставки корисного навантаження 

параплана “Pegasus”. Разом з надійним алго-

ритмом прямування траєкторією це дозволило 

успішно розробити і змоделювати повний алго-

ритм наведення та керування [20].

Застосування керованих систем точного по-

вітряного десантування вантажів можливе й для 

ракетної техніки (рис. 1—3). Запропоновано 

Рис. 1. Керована система десантування AGAS 2000 [18]

Рис. 2. Параплан з подвійною обшивкою [20]

Рис. 3. Принцип застосування висотної параплано-ра-

кетної системи автономного наведення [15]
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стратегію автономного наведення для висотної 

параплано-ракетної системи, яка враховує по-

стійний і змінний у часі вітер [15]. Було розроб-

лено новий алгоритм генерації траєкторії наве-

дення на велику висоту, де енергоспоживання 

нижче, ніж для наявного алгоритму. Крім того, 

було вдосконалено адаптивний закон наведення 

для збільшення швидкості збіжності помилки 

слідування траєкторією. Результати моделюван-

ня підтверджують ефективність стратегії авто-

номного самонаведення. Однак для подальшої 

перевірки ефективності запропонованого мето-

ду необхідно провести певні дослідження та ви-

пробування. Необхідно розглянути можливість 

застосування автономного виконавчого механіз-

му [11]. Крім того, комунікацію системи необ-

хідно враховувати під час процесу автономного 

наведення [8]. 

У рамках програми NASA “Flight Opportunities 

Program” (FOP) було успішно проведено випро-

бування системи керованого параплана [10]. Ке-

рована система десантувалася з висоти близько 

17.5 км, загальна маса системи становила 100 кг, 

а площа параплана — 21 м2. Ця програма мала 

низку цілей, а саме: дослідити поведінку керо-

ваної системи у висотному діапазоні польоту; 

відпрацювати технологію, пов’язану з розгор-

танням та польотом параплану на висоті понад 

7.5 км над рівнем моря (рис. 4). Проведені до-

слідження дозволяють надалі використовувати 

дану систему для космічних апаратів, що повер-

таються. Вирішувалися три основні технічні за-

дачі: успішне розгортання параплана; досягнен-

ня стабільного встановленого режиму польоту, 

демонстрація стабільного і передбачуваного 

відгуку на керівні впливи блоку керування. У 

ході випробувань усі три завдання було викона-

но успішно. Система була успішно випущена, а 

потім було здійснено спуск за сценарієм, після 

якого система перейшла до автономного спуску 

(рис. 5). 
Спуск за сценарієм являв послідовність лівих і 

правих поворотів, які повторювалися до перехо-

ду в автономний спуск на висоті близько 3.5 км 

над рівнем моря. Дані, зібрані під час польо-

ту, включали дані GPS, інерційні та контрольні 

дані, зареєстровані на борту бортового блоку 

керування, відео високої чіткості та атмосферні 

дані метеорологічного зонда. Отримані дані до-

зволили зробити ряд висновків щодо льотних 

характеристик, пов’язаних із польотом на пара-

плані на великій висоті.

Рис. 4. Керована висотна система десантування (GPHAR) [10]: а — розкрита керована висотна система десантування, 

б — зібрана керована висотна система десантуванння

а б
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Рис. 6. Система Onyx ML з імітацією корисного наванта-

ження максимальною масою (70 кг) [30]

Рис. 7. Американська керована система десантування 

вантажів JPADS [2]

Система “Onyx Micro Light” (Onyx ML) — 

це система, яка належить до систем “The Joint 

Precision Airdrop Systems Micro Light Weight” 

(JPADS-MLW) [30]. Її було розроблено з ме-

тою задоволення вимог точного десантування 

для дистанційної медичної підтримки та ева-

куації “The Joint Medical Distance Support and 

Evacuation” (JMDSE) (рис. 6).

Програма JMDSE забезпечує підтримку пора-

нених на полі бою за допомогою високоточного 

медичного постачання, телемедицини, а також 

для зв’язку з полем бою та автоматизованих сис-

тем підтримки, евакуації поранених на полі бою. 

Onyx ML має здатність доставляти медичні ван-

тажі, давачі або роботи вагою від 4.5 до 70 кг з 

різних пілотованих та безпілотних платформ та 

систем. Onyx ML, як зазначають виробники, є  

повністю автономною та недорогою системою, 

виключно простою в експлуатації.

Всю систему може упаковати, змонтувати та 

запрограмувати один монтажник менш як за 

30 хв. Одна система підвіски/контейнера та бор-

товий блок керування (AGU) можуть викорис-

товуватись з навісами різних розмірів [30].

Здебільшого американські системи JPADS за-

стосовуються для постачання підрозділів спеці-

ального призначення при несприятливих для по-

льотів авіації умовах (низька хмарність, обмежена 

видимість) [1, 3, 7, 19, 21]. Перше бойове застосу-

вання системи JPADS відбулось у серпні 2006 р. в 

Афганістані. Систему JPADS отримали і Збройні 

Сили України та успішно випробували на поліго-

ні під час показових випробувань нових зразків 

повітрянодесантної техніки іноземного вироб-

ництва для доправляння вантажів (рис. 7) [2].

Системи десантування вантажів JPADS до-

зволяють здійснювати десантування вантажів 

з висоти до 7500 м та в залежності від системи 

максимальна вага може бути 900 кг або 4500 кг. 

Десантування вантажу у повітрі від його точки 

приземлення може сягати до 25 км, а це в свою 

чергу надає можливість літаку проводить десан-

тування не заходячи в зону засобів протипові-

тряної оборони. При цьому під час десантування 

декількох вантажів вони можуть приземлятися 

на відстані у 150 м один від одного з точністю до 

80 % (pис. 8) [2].

Рис. 5. Траєкторія польоту системи (GPHAR) [10]
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Точна навігація система наведення JPADS ви-

користовує військові дані GPS, в ході польоту у 

режимі реального часу відбувається його коригу-

вання в залежності від погодних умов.

Свого часу дослідницький центр солдатського 

спорядження армії США висловив потребу у пе-

редових системах керованого десантування ван-

тажів. Особливий інтерес був пов’язаний із про-

грамою десантування важких корисних вантажів 

з великої висоти з використанням автономного 

наведення, навігації та контролю. В основі тех-

нічного підходу до цих вимог лежить поєднання 

двох відомих технологій:

1) використання параплана з великою пло-

щею, розробленого компанією “Pioneer Aero-

space”, який використовувався у програмі NASA 

“Advanced Recovery Systems”(ARS);

2) застосування системи навігації, наведення 

та контролю ORIONТМ на основі GPS. Система 

була розроблена компанією SSE Inc. для невели-

ких парапланів. Комбінація цих двох технологій 

була центральною частиною програми випро-

бувань “The Guided Parafoil Air Delivery System” 

(GPADS). Основна мета програми полягала в 

тому, щоб продемонструвати придатність систе-

ми “Advanced Recovery Systems” (ARS) для ста-

білізації, уповільнення та точного приземлення 

широкого спектру військових корисних наван-

тажень на попередньо вибраних майданчиках. 

Описано базову послідовність подій тесту на па-

діння для програми GPADS. Було зроблено змі-

ни до конфігурації системи ARS і послідовності 

операцій, для її адаптації до військових потреб 

десантування. Модифікація включає безпосе-

реднє розгортання крила параплана за допомо-

гою парашута, включення універсального від-

окремлюваного кріплення, інтеграцію автоном-

ного наведення та контролю на основі GPS, а 

також включення більшого крила параплана для 

збільшення вантажопідйомності [37].

У Нідерландах компанія “Dutch Space” у спів-

праці з Національною аерокосмічною лабора-

торією NLR розробила систему точної доставки 

вантажів масою від 100 до 1000 кг. Для різних 

вагових категорій використовується парашутна 

система з повітряним потоком, що набігає. За-

пропонована система десантування використо-

Рис. 8. Парашутна система JPADS [2]

Рис. 9. Система SPADES с парапланом Firefly та корис-

ним навантаженням 500 кг: 1 — платформа, корисне 

навантаження та блок керування, 2 — параплан Firefly, 

3 — конфігурація блоку наведення та керування системи 

SPADES, 4 — блок керування системою SPADES
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Рис. 11. Керована система точного повітряного десантування вантажів FireFly II® [10]

Рис. 10. Керована система точного повітряного десантування вантажів MicroFly II® [23]

вує інформацію про місцезнаходження GPS для 

автономного польоту до точки доставки. У ми-

нулому автономна система доставки “The Smart 

Parafoil Autonomous Delivery System” (SPADES) 

вже демонструвала доставку корисного наван-

таження в запрограмовані наземні точки з точ-

ністю вище за 100 м за допомогою G9-Galaxy 

(160 кг), тандемного параплана (250 кг) “Aera-

zur” (рис. 9) [38].

Крім того, компанія розробила систему й для 

потреб армії, яка розрахована на корисне наван-

таження від 100 до 1000 кг з одним блоком ке-

рування. Ця версія стала доступною з 2007 року. 

Для покриття вказаного діапазону корисного 
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Рис. 12. Перед польотна конфігурація системи SPADES 

[38]:  1 — купол системи у складеному стані, 2 — 

стропи куполу парашута, 3 — блок керування системи, 

4 — підвісна система, 5 — корисне навантаження, 6 — 

платформа

навантаження застосовувались три типи пара-

планів: 100…250 кг, 250…500 кг та 500…1000 кг.

Для виконання місії бортовому процесору не 

потрібно жодної інформації про профіль вітру. 

Інформація про вітер потрібна лише під час пла-

нування місії, щоб оцінити об’єм повітря та ви-

значити точку десантування. Процесор коригує 

вплив вітру, визначаючи інформацію про вітер у 

польоті. Використовуючи параплан з коефіцієн-

том планування 3 в умовах штилю, можна отри-

мати дальність польоту близько 10…20 км, якщо 

система скидається на висоті 7600 м. З урахуван-

ням вітрового знесення ефективна дистанція 

може збільшитись до 50 км і більше [26, 38].

Слід зазначити, що після окупації Автоном-

ної Республіки Крим у 2014 р. єдиний у країні 

Феодосійський парашутний завод опинився на 

окупованій території, й тим самим у Збройних 

Силах України виникли проблеми з оновленням 

засобів парашутного парку вітчизняних десант-

но-штурмових військ. Однак постійно подовжу-

вати строки експлуатації наявних парашутів і 

систем неможливо, тому з одного боку розгляда-

ються можливості прийняття на озброєння ЗСУ 

низки парашутних систем виробництва США 

або розроблення власної керованої системи точ-

ного повітряного десантування вантажів. Ви-

пробовування певних керованих систем точного 

повітряного десантування вантажів MicroFly II 

та FireFly відбувалися в Україні [4]. Так, керо-

вана система точного повітряного десантування 

вантажів MicroFly II призначається для десанту-

вання з літаків озброєння та військового майна 

вагою до 225 кг у заводській тарі на швидкості 

польоту до 277 км/год з висот від 1067 до 7468 м 

(рис. 10) [4, 28].

Керовану систему точного повітряного де-

сантування вантажів FireFly ІІ призначено для 

десантування з літаків типу Ан-26 озброєння та 

військового майна вагою до 1090 кг у заводській 

тарі на швидкості польоту до 277 км/год з висот 

від 1524 до 7468 м (рис. 11) [4, 12].

Разом з тим через високу вартість (близько 

10 тис. дол.), дана система, в загальному обсязі 

десантованих вантажів, використовується об-

межено. Але не менш як 25 країн світу мають на 

своєму озброєнні системи керованого точного 

повітряного десантування вантажів, хоча і в об-

межених кількостях [3]. 

4. РОЗРОБКА ТА ПРОЄКТУВАННЯ
ЗАГАЛЬНОЇ СХЕМИ СИСТЕМИ 
ТОЧНОГО ПОВІТРЯНОГО ДЕСАНТУВАННЯ

За результатами проведеного аналізу сучас-

них керованих систем точного повітряного де-

сантування вантажів можна відзначити, що всі 

розглянуті системи мають типову конструкцію 

(рис. 12). Конструктивно системи складаються 

з таких основних частин: купол параплана, блок 

керування, підвісна система, платформа та ко-

рисне навантаження.

На основі світового і вітчизняного досвіду 

було вирішено використовувати типову кон-

структивну схему (рис. 13). Керована система 

точного повітряного десантування вантажів буде 

складатися з таких основних елементів: купол 
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парашута певної конструкції, стропи, блок ке-

рування, стропи підвісної системи, корисне на-

вантаження та платформи. 

Слід зазначити, що подібне конструктивне 

рішення буде застосовано для всього сімейства 

точного повітряного десантування вантажів у 

вказаному діапазоні вантажів.

Передбачається, що купол системи точного 

повітряного десантування вантажів буде скла-

датися з куполу еліпсоподібної форми, виготов-

леного з нейлону низької повітропроникності. 

Стропи куполу виготовляються із спеціального 

шнура зі слайдером, який контролює процес 

розгортання куполу. 

Вільні кінці підвісної системи під’єднані з’єд-

нувальними ланками до строп (рис. 14). Купол 

системи має форму крила і складається з верх-

нього і нижнього полотнищ. Ці полотнища по-

єднані між собою нервюрами. Наведене вико-

нання формує купол напівеліптичної форми з 

певною кількістю отворів на передній кромці. 

Наявність отворів дозволить повітрю, що на-

бігає, утворити тиск між верхнім та нижнім по-

лотнищем, що, в свою чергу, забезпечить куполу 

його форму та характеристики планерування.

Усі нервюри мають отвори овальної форми 

для створення повітряного потоку вздовж всього 

куполу-крила. Крім того, нервюри, мають стріч-

ки для розподілу навантаження.

Стропи закріпляються в точках кріплення, 

які розташовані на кожній нервюрі вздовж хор-

ди. Спосіб побудови конструкції — каскадний, 

тобто стропи будуть розходитися каскадом від 

передньої до задньої кромки та зліва направо. В 

результаті такого конструктивного рішення буде 

формуватися умовна піраміда з чотирьох верхніх 

строп, приєднаних до однієї нижньої стропи. 

Наведене конструктивне виконання надає змо-

гу зменшити масу та об’єм, крім того, певним 

чином підвищує аеродинамічні та міцністні ха-

рактеристики конструкції. Для маневрування 

куполом використовуються стропи керування, 

які пов’язані та контролюються блоком авто-

номного керування. Розподілення навантажен-

ня для плавного послідовного розкриття реалі-

зується завдяки слайдеру, який ефективно роз-

діляє стропи.

Рис. 14. Загальний вигляд конструкції парашута 

керованої системи точного повітряного десантування 

вантажів: 1 — купол парашута певної конструкції, 2 — 

нервюри парашута, 3 — стропи парашута, 4 — стропи 

управління парашутом, 6 — слайдер

Рис. 13. Загальний вигляд керованої системи точного 

повітряного десантування вантажів: 1 — купол парашута 

певної конструкції, 2 — стропи парашута, 3 — блок 

керування системою, 4 — стропи підвісної системи, 

корисне навантаження, 5 — корисне навантаження, 6 — 

платформа
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Рис. 16. Розташування блоку автономного управління 

керованої системи точного повітряного десантування 

вантажів

Рис. 15. Загальний вигляд блоку автономного управління 

керованої системи точного повітряного десантування 

вантажів

Блок автономного керування (рис. 15) роз-

ташовується над корисним навантаженням 

(рис. 16). Блок автономного керування є контей-

нером, в якому розташовуються основні складові 

системи точного повітряного десантування ван-

тажів, а саме: програмований пристрій керуван-

ня системою, приймач сигналів GPS, приймач 

та передавач сигналів, компас, блок керування 

стропами. Стропи керування приводяться в дію 

приводами керування. Живлення блока автоном-

ного керування відбувається від акумуляторної 

батареї. Блок автономного керування (рис. 15) 

з’єднується з корисним навантаженням стропа-

ми з чотирьох сторін, утворюючи пірамідальну 

структуру. Слід зазначити, що підвісна система 

складається з чотирьох карабінів, які закріплю-

ються до корисного навантаження. Чотири стро-

пи підвісної системи з’єднані у центрі, утворю-

ючи єдину точку з’єднання. До блоку автоном-

ного керування чотири стропи кріпляться через 

кронштейни з штифтами чотирма петлями.

Платформа для розташування корисного на-

вантаження має балкову композитну конструк-

цію з елементами кріплення. Сучасні матеріали, 

технології виробництва та методи проєктування 

дозволяють вирішити задачу створення компо-

зитної конструкції з мінімальною масою та вод-

ночас достатніми міцнісними та жорсткісними 

характеристиками. Критерієм проєктування для 

платформи виступає критерій мінімуму мас, що 

вимагає складного процесу вибору матеріалу, про-

єктування та оптимізації конструкції платформи 

в цілому, а також визначення технології виробни-

цтва. При проєктуванні платформи використову-

ються добре відомі методики проєктування бал-

кових композитних конструкцій [22]. Водночас 

використання методів топологічної оптимізації 

конструкції [17] дозволяє отримати конструкцію 

з мінімальною масою. Технологічна реалізація 

елементів композитної конструкції можлива з 

використанням як традиційних методів виробни-

цтва (викладання, намотування тощо), так і за до-

помогою 3D-друку. Застосування 3D-друку стає 

актуальним у поєднанні з використанням про-

цесу топологічної оптимізації конструкції [36]. 

Складання деяких елементів конструкції можли-

ве за допомогою нероз’ємних клейових з’єднань, 

відомі моделі розрахунку дозволяють розрахувати 

та оптимізувати параметри з’єднань композитних 

елементів конструкції [25].
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Загальний вигляд запропонованої конструк-

ції керованої системи точного повітряного де-

сантування вантажів зображено на рис. 17. Слід 

зазначити, що наведена конструкція є типовою 

для всього сімейства керованих систем точного 

повітряного десантування вантажів. Незважаю-

чи на те, що конструкція має типову структуру і 

набір елементів, деякі елементи (розміри купола 

парашута, кількість нервюр, строп тощо) будуть 

залежати від масових та габаритних характерис-

тик вантажу, що десантується.

Таким чином, масові та габаритні характерис-

тики вантажу будуть складати ряд для сімейства 

керованих систем точного повітряного десанту-

вання вантажів, який буде відповідати певним 

габаритним характеристикам для типової кон-

струкції, і тоді деякі параметри конструкції, на-

приклад L, b, H, h1, h2 (рис. 17), стають змінними.

5. ПЕРСПЕКТИВИ ПОДАЛЬШИХ ДОСЛІДЖЕНЬ

Відзначені вище обставини підтверджують не-

обхідність упровадження прикладної держбю-

джетної теми Міністерства освіти і науки Украї-

ни № ДР 0122U001159 (2022—2023 рр.) “Роз роб-

лення методів і засобів проєктування сімейства 

керованих систем точного повітряного десанту-

вання вантажів”, спрямованої на розроблення 

сімейства керованих систем точного повітряного 

десантування вантажів за рахунок використання 

експериментальної системи для відпрацювання 

модифікацій компонування і конструкцій базо-

вої моделі з використанням принципу масшта-

бування за теорією подібності.

Подальша реалізація наведеної типової кон-

струкції для сімейства керованих систем точно-

го повітряного десантування вантажів можлива 

тільки після проведення експериментальних 

досліджень під час польоту. Перш за все, під час 

експериментальних досліджень необхідно до-

слідити та відпрацювати систему автоматичного 

керування для розробленої керованої системи 

точного повітряного десантування вантажів, її 

поведінку на різних етапах польоту, від початку 

автономного спуску до моменту приземлення. 

Отримані результати аналізуються, і у випад-

ку некоректної роботи системи автоматично-

го керування на окремних ділянках польоту чи 

під час виникнення позаштатних ситуацій або 

в цілому система буде потребувати подальшого 

доопрацювання. Здебільшого доопрацювання 

будуть пов’язані з алгоритмами блоку системи 

автоматичного керування, в яких закладені пев-

ні математичні моделі польоту і які залежать від 

масових та геометричних параметрів для кон-

кретного представника сімейства керованої сис-

теми точного повітряного десантування ванта-

жів. Крім того, результати випробувань можуть 

вплинути й на можливе доопрацювання окре-

мих елементів чи конструкції в цілому.

Є декілька можливостей проведення подібного 

роду досліджень. Звісно, найоб’єктивніші резуль-

тати можливо отримати тільки під час натурного 

експерименту готового представника сімейства 

керованих систем точного повітряного десанту-

вання вантажів. І навіть у цьому випадку перекла-

дати результати на інший об’єкт сімейства керо-

ваних систем точного повітряного десантування 

вантажів, з іншими масовими та геометричними 

характеристиками, буде можливим тільки із за-

стосуванням певних коефіцієнтів, а це, в свою 

чергу, дасть певну похибку у результатах аналізу. 

Крім того, натурні випробування готового пред-

ставника сімейства керованих систем точного по-

вітряного десантування вантажів потребують ви-

соких матеріальних витрат, які зводять нанівець 

точність та придатність результатів експерименту 

для всього сімейства керованих систем точного 

повітряного десантування вантажів.

Числове моделювання спуску керованих сис-

тем точного повітряного десантування вантажів 

Рис. 17. Загальний вигляд запропонованої конструкції 

керованої системи точного повітряного десантування 

вантажів
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Рис. 18. Загальний вигляд розробленої фізичної динаміч-

но подібної моделі

Рис. 19. Вид А та вид Б фізичної динамічно подібної мо-

делі

за допомогою сучасних програмних продуктів 

може бути альтернативою натурного випро-

бування. Крім того, є можливість у проведенні 

чисельного моделювання для всіх варіацій сі-

мейства. Безумовно, таке моделювання вирішує 

ряд проблем, пов’язаних з конструкцією систе-

ми, дозволяє виконати певні доопрацювання 

елементів системи, покращити масові, міцнісні 

характеристики конструкції та її окремих еле-

ментів. Однак чисельне моделювання не змо-

же надати відповідь щодо коректності роботи 

блоку системи автоматичного керування, його 

взаємозв’язку з елементами конструкції. Крім 

того, відпрацювання поведінки системи в ціло-

му на різних етапах спуску чисельними метода-

ми неможливе. Отже, чисельне моделювання є 

прийнятним на етапі проєктування та оптимі-

зації конструкції і не може застосовуватися для 

відпрацювання взаємодії системи автоматично-

го керування з конструкцією. 

Інший шлях експериментального досліджен-

ня є використання фізичної динамічно подібної 

моделі. Для цього типу дослідження створю-

ється динамічно подібна модель, на якій вста-

новлюються прилади запису параметрів польо-

ту, крім того можливе встановлення й системи 

автоматичного керування. Динамічно подібна 

модель за своїми масовими та габаритними па-

раметрами відповідає певному члену сімейства 

керованих систем точного повітряного десанту-

вання вантажів. Даний тип випробувань не по-

требує десантування динамічно подібної моделі 

з носія. Запуск відбувається з землі за допомогою 

створення штучного повітряного потоку певної 

швидкості під купол парашута. Під час польоту 

реєструються параметри, а після приземлення 

дані польоту зчитуються і обробляються. Після 

обробки даних проводиться аналіз і робляться 

висновки. Отже, такий тип експерименталь-

ного дослідження, з використанням фізичної 

динамічно подібної моделі, дозволяє провести 

випробовування для широкого діапазону сімей-

ства керованих систем точного повітряного де-

сантування вантажів. Крім того, витрати на дані 

дослідження стають набагато меншими у порів-

нянні з натурним експериментом, оскільки не 

має потреби у експлуатації під час проведення 

експерименту дорогого носія (літак або гелікоп-

тер). Слід також зазначити, точність результатів 

суттєво підвищується у випадку проведення чис-

лового моделювання, які ґрунтуються на резуль-

татах, отриманих за допомогою фізичної дина-

мічно подібної моделі.

Таким чином, проведення експерименталь-

них випробувань з використанням фізичної ди-

намічно подібної моделі є найбільш ефективним 

і раціональним. Тому було прийняте рішення 

про створення фізичної динамічно подібної 

моделі.

Запропонована фізична динамічно подібна 

модель має вигляд, показаний на рис. 18, 19. В 
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цілому фізична динамічно подібна модель є ме-

талевою рамною конструкцією певних розмірів. 

На рамі встановлюється двигун, а в циліндрич-

ній частині конструкції встановлено пропелер, 

якій з’єднано з двигуном. Зазначена конструк-

ція встановлюється і закріплюється на возику, 

який має дві осі, на яких закріплено три колеса 

(рис. 18, 19). Вся конструкція має змогу вільно 

пересуватися по поверхні.

Перед експериментальними дослідженнями до 

конструкції кріпляться стропи з куполом парашу-

та. Парашут повинен бути розправлений певним 

чином. Після включення двигуна конструкція 

починає рухатися, створюючи набігаючий потік 

повітря, який потрапляє під купол парашута. Та-

ким чином, створюється підйомна сила, яка під-

німає всю конструкцію у повітря. Керування по-

льотом конструкції відбувається у дистанційному 

режимі. Протягом всього польоту відбувається 

реєстрація параметрів польоту приладами, які 

встановлено на рамі динамічно подібної моделі.

ВИСНОВКИ

1. Проведено аналіз відкритих джерел, присвя-

чених дослідженням та наробкам в галузі ство-

рення керованих систем точного повітряного де-

сантування вантажів. Розглянуто конструктивні 

особливості різних типів керованих систем точ-

ного повітряного десантування вантажів та їхні 

технічні характеристики. Визначено головні не-

доліки та сильні сторони розглянутих керова-

них систем точного повітряного десантування 

вантажів.

2. На основі світового і вітчизняного досвіду, а 

також результатів проведеного аналізу було роз-

роблено типову конструктивну схему для пред-

ставника сімейства керованих систем точного 

повітряного десантування вантажів. Конструк-

тивно керована система точного повітряного 

десантування вантажів буде складатися з таких 

основних елементів: купол парашута певної 

конструкції, стропи, блок керування, стропи 

підвісної системи, корисне навантаження та 

платформи. Слід зазначити, що подібне кон-

структивне рішення буде застосовано для всьо-

го сімейства точного повітряного десантування 

вантажів у вказаному діапазоні вантажів.

3. Розроблено динамічно подібну модель для 

відпрацювання системи автоматичного керуван-

ня, а також для проведення експериментальних 

досліджень конструкції керованих систем точ-

ного повітряного десантування вантажів.
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A REVIEW AND ANALYSIS OF EXISTING GUIDED PRECISION AIRDROP SYSTEMS

The development of airdrop systems for special landing sites of rocket-space techniques, such as rocket engines or boosters of the 

first stages of launch vehicles, which are salvageable or reusable, is an actual problem today. The traditional parachute systems 

don’t always provide the necessary accuracy for completing a flight task, and this significantly increases the risk of dangerous 

situations for civilians and infrastructure. The article is devoted to the study of the analysis of existing guided precision airdrop 

systems. The design features of various types of guided precision airdrop systems and their technical characteristics are consid-

ered. The main advantages and disadvantages of the considered guided precision airdrop systems are determined. Based on the 

analysis, a typical design scheme has been developed for a typical representative of the family of guided precision airdrop systems. 

It is shown that the exploitation of experimental tests of the developed typical structural scheme with a physical dynamically 

similar model is the most effective and rational. A dynamically similar model has been developed for testing the automatic 

control system and for conducting experimental studies of the design of controlled systems for guided precision airdrop systems. 

The prospects for further research are discussed and aimed at developing a family of controlled systems for guided precision 

airdrop systems through the use of an experimental system for testing modifications to the layout and designs of the basic model 

using the principle of scaling according to the theory of similarity.

Keywords: parachute system, guided precision airdrop system, design scheme, a dynamically similar model.
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ПІДВИЩЕННЯ ТОЧНОСТІ ПЕРЕРАХУНКУ ВИТРАТ МОДЕЛЬНОГО 
ГАЗУ (Ar) У ВИТРАТИ КСЕНОНУ ПРИ ВИКОРИСТАННІ КАПІЛЯРНИХ 
ДРОСЕЛІВ У СИСТЕМАХ ПОДАЧІ РОБОЧОЇ РЕЧОВИНИ ЕРДУ

Запропоновано удосконалення методики перерахунку масової витрати модельного газу (аргон) до масової витрати ро-

бочого газу (ксенон) у капілярних трубках. Отримано результати експериментальної перевірки відомої методики пере-

рахунку масових витрат модельного газу аргону, яка базується на законі Пуазейля для ламінарної течії з точністю від 21 

до 30 %, у масові витрати робочого газу ксенону, який використовується в електричних ракетних двигунних установках. 

На основі експериментальних досліджень було запропоновано у відому методику перерахунку витрат ввести поправочний 

коефіцієнт, який залежить від внутрішнього діаметра капіляра. Введення поправочного коефіцієнта дозволило суттєво 

зменшити похибку перерахунку значень масових витрат аргону у масові витрати ксенону до ±4 %. 

Підвищення точності перерахунку дозволяє широке використання аргону при підборі капілярних дроселів для систем по-

дачі робочої речовини електричних ракетних двигунних установок малої та середньої потужності та при випробуваннях 

систем подачі робочої речовини на різних етапах розробки та відпрацювання.

Ключові слова: eлектрична ракетна двигунна установка, ксенонова система подачі робочої речовини, капілярний дросель, 

модельний газ, робочий газ, перерахунок масових витрат робочої речовини, експериментальні дослідження.
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ВСТУП

Відомо, що електрична ракетна двигунна уста-

новка (ЕРДУ) незалежно від типу двигуна та 

робочої речовини має такі основні елементи: 

електричний ракетний двигун, систему збері-

гання та подачі робочої речовини (Xenon storage 

and feed system — XFS) та систему перетворен-

ня електричної енергії та керування (Power pro-

cessing unit — PPU). Система подачі грає суттє-

ву роль у складі двигунної установки. Точність і 

стабільність параметрів, а також надійність ро-

боти системи подачі гарантує подачу потрібних 

кількостей робочої речовини в анодний блок та 

порожнистий катод електричної ракетної дви-

гунної установки, що забезпечує задані режими 

роботи двигуна та необхідні параметри двигун-

ної установки в цілому. Система зберігання та 

подачі робочої речовини є складною технічною 

системою, яка містить різнорідні елементи: бак 

високого тиску для збереження робочої речови-

ни; електромагнітні клапани для керування ро-

ботою системи подачі; ресивери для стабілізації 

тиску робочої речовини; нагрівачі, які забез-

печують температурні режими системи подачі; 

систему трубопроводів; давачі тиску, температу-

ри тощо. У перелічених елементах системи по-

дачі відбуваються різноманітні фізичні процеси, 

які описуються різними математичними моде-

лями. Тому розрахунок елементів та вузлів сис-

теми подачі не є тривіальною задачею та вимагає 

наявності певних алгоритмів.

Одним з ключових елементів системи подачі, 

який значною мірою визначає точність та ста-

більність її роботи, є обмежувачі витрат робочої 

речовини. У ролі таких обмежувачів можна вико-

ристовувати: пакет дросельних шайб з отвором 

малого діаметра; капілярну трубку; елемент з по-

ристого металу; MEMS (microelectro-mechanical 

systems) [9].

Використання дросельних шайб є найбільш 

поширеною практикою [5]. Однак слід врахо-

вувати, що витрати ксенону у двигунах малої 

та середньої потужності становлять менш ніж 

1.5 мг/с в анод і до 0.2 мг/с — в катод [10—13]. 

Отвори  в дросельних шайбах для таких витрат 

повинні бути меншими від 0.1 мм [16], що до-

сить важко реалізувати, а з врахуванням похибок 

при виготовленні кожен новий пакет дросель-

них шайб матиме унікальні характеристики. До 

того ж для забезпечення витрат робочої речови-

ни у катод потрібна значна кількість дросельних 

шайб, що збільшує габарити обмежувача витрат 

у порівнянні з використанням інших елементів. 

Використання пористих елементів та MEMS по-

требують додаткових досліджень та високих гро-

шових витрат відповідно.

Таким чином, одним з перспективних елемен-

тів для створення обмежувачів витрат робочої 

речовини є використання дроселів, виготовле-

них з капілярної трубки. Капілярна трубка має 

відносно низьку вартість і, що важливо, дроселі, 

виготовлені з трубок однієї партії, мають досить 

близькі параметри. 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ

Після етапу проєктування, розрахунків та виго-

товлення система подачі та усі її елементи мають 

пройти ряд тестів на відповідність закладеним 

характеристикам. Однак при тестуванні обмежу-

вачів витрат робочої речовини для ЕРДУ, наве-

дених у роботах [12, 17], розрахункові значення 

не збігаються з фактичними. Це пов’язано з тим, 

що наявні методики розрахунку капілярів [9] не 

враховують похибки при виробництві та похиб-

ки заміру фактичного діаметра капілярних тру-

бок. Розбіжності між розрахунковими та фак-

тичними параметрами викликають необхідність 

додаткових тестів обмежувачів витрат робочої 

речовини. Беручи до уваги, що у ролі робочої ре-

човини використовується дорогий ксенон, про-

понується замість ксенону використовувати мо-

дельний газ аргон. 

Метод модельного газу активно використо-

вується компаніями виробниками витратомірів. 

Відповідно до цього методу витрата робочого 

газу визначається добутком виміряного зна-

чення витрати модельного газу і коефіцієнта 

перерахунку. У ролі цього коефіцієнта можуть 

використовуватись відношення молярної маси, 

коефіцієнтів теплопровідності або значення ди-

намічної в’язкості модельного і робочого газу [2, 

4, 6, 14]. Але просте використання коефіцієнта 

перерахунку не дає достатньо точних результа-

тів, як зазначено у роботах [4, 6], похибка такого 
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перерахунку лежить у діапазоні ±10 % та є особ-

ливо низькою при невеликих величинах масо-

вих витрат. А згідно з даними «Stanford Research 

Systems» для певних газів, зокрема ксенону, по-

хибка перерахунку може перевищувати 20 % 

[15]. Використання наявної методики перера-

хунку [1, 2] величини витрат модельного газу у 

величину фактичних витрат ксенону на практи-

ці показало розбіжність розрахункових даних з 

експериментальними значеннями до 30 %.

Доступні роботи з поліпшення перерахунку 

за допомогою емпіричних кореляцій, виконані 

компаніями «Lockheed Martin Energy Research 

Corporation» та «Machine Dynamics Division», 

дозволяють підвищити точність перерахунку з 

10 до 2 %. Однак вони не стосуються ксенону і 

до того ж зроблені для більших значень витрат 

газу. У цих роботах отримано висновок, що для 

кожного конкретного газу точність перерахунку 

за прийнятими методами є унікальною в залеж-

ності від модельного та реального газів [6, 14]. 

Компанією «Bronkhorst» для калібрування ви-

тратомірів на повітрі, азоті або аргоні та подаль-

шого їхнього перерахунку у інші гази використо-

вуються теоретичні формули, модифіковані ем-

піричними константами [3]. Однак ці константи 

підібрані для кожної конкретної моделі витрато-

міра, і компанією не розголошуються.

Таким чином, результати розрахунків витрат 

робочої речовини, отримані для модельного 

газу, необхідно коригувати для реального робо-

чого газу — ксенону. Тому постановка задачі по-

лягає у підвищенні точності перерахунку витрат 

модельного газу (Ar) у витрати робочого газу 

(Xe) до прийнятного рівня на основі експери-

ментальних досліджень і введенням додаткових 

коефіцієнтів у методику перерахунку [1, 2]. 

ВИРІШЕННЯ ПОСТАВЛЕНОЇ ЗАДАЧІ 

У сучасних схемах систем подачі робочої речо-

вини для електричних ракетних двигунних уста-

новок малої та середньої потужності тиск робо-

чого газу на вході в капіляр лежить у межах 1…

3 бар [7, 8, 17]. Таким чином, практична методи-

ка перерахунку параметрів капілярних дроселів 

має бути сфокусована на діапазон тиску від 1 до 

3 бар та діапазон масових витрат робочої речови-

ни від 0.05 мг/с до 2 мг/с, що повністю перекри-

ває діапазон параметрів роботи системи подачі 

для електричних ракетних двигунних установок 

малої та середньої потужності.

Для теоретичних розрахунків використову-

ється відома формула перерахунку параметрів 

модельного газу до робочого, отримана із закону 

Пуазейля для ламінарної течії [1, 2]: 

 XeAr
XeTh Ar

Ar Xe
= m m 

 
 

  , (1)

де XeThm  — теоретичні масові витрати ксенону, 

мг/с; Arm  — фактичні масові витрати аргону, 

мг/с; Ar  і Xe  — динамічна в’язкість аргону і 

ксенону, П; Ar  і Xe  — щільність аргону і ксе-

нону, кг/м3.

Числові значення наведених параметрів ви-

значаються відповідно до NIST в залежності від 

вхідного тиску та температури. 

На першому етапі досліджень було визначено 

різницю між теоретичними і реальними значен-

нями витрат робочої речовини через капілярні 

трубки. Для робіт на першому етапі було ство-

рено експериментальну лабораторну установку, 

яка забезпечує необхідні режими роботи. 

Структурну схему експериментальної уста-

новки для вимірювання фактичних масових ви-

трат Ar та Xe через капілярні дроселі зображено 

на рис. 1. 

Для досліджень було обрано сім зразків капі-

лярних трубок з нержавіючої сталі 12Х18Н10Т 

різного діаметра та довжини (див. табл. 1), які 

використовуються у реальних системах подачі 

робочої речовини електричних ракетних двигун-

Таблиця 1. Параметри зразків капілярних трубок,
відібраних для досліджень

Номер зразка L, мм d
вн,

 мм

1 5.65 0.06  0.2

2 18.6 0.06  0.2

3 27 0.06  0.2

4 67.5 0.06  0.2

5 100 0.06  0.2

6 11.1 0.04  0.2

7 23 0.04  0.2
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Рис. 2. Залежність фактичних (суцільні лінії) та розрахованих (пунктирні лінії) масових витрат ṁ ксенону від тиску Pinl  

на вході капілярних трубок. Цифри біля кривих — номери зразків згідно із табл. 1

Щільність і динамічна в’язкість аргону та ксе-

нону для розрахунків визначались за даними 

NIST для відповідного тиску Pinl і температури 

плюс 24 °C.

На основі даних рис. 2 отримано відносні від-

хилення δ розрахованих значень витрат ксенону 

ṁ
XeTh 

від значень фактичних витрат ṁ
Xe

, які ле-

жать у діапазоні від -21 до +30 % (див. рис. 3), що 

вказує на необхідність введення відповідних по-

правок до формули (1) для зменшення похибок 

при перерахуванні величин витрат робочого газу.

УТОЧНЕНА ФОРМУЛА ПЕРЕРАХУНКУ 
ПАРАМЕТРІВ МОДЕЛЬНОГО ГАЗУ ДО РОБОЧОГО

На другому етапі досліджень було проведено 

уточнення формули (1) та порівняння онов-

лених теоретичних значень із фактичними. Із 

рис. 3 видно, що значення масових витрат ксе-

них установок розробки компанії «Space Electric 

Thruster Systems».

ПОРІВНЯННЯ ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНИХ 
ДАНИХ З ТЕОРЕТИЧНИМИ

Виміряні значення фактичних витрат ксенону 

при використанні різних капілярних трубок та 

теоретичні значення витрат, обчислених за фор-

мулою (1), наведено на рис. 2. Результати отри-

мано для діапазону тиску на вході капілярних 

трубок 1…3 бар. Капілярні трубки, які тестува-

лися, забезпечили витрати ксенону в діапазоні 

0.05…2.0 мг/с. На рис. 2 введені такі позначки: 

Pinl — вхідний тиск, бар; ṁ
Xe — фактичні масо-

ві витрати ксенону, мг/с; ṁ
XeTh 

 — значення ма-

сових витрат ксенону, отримані за формулою 

(1) через значення фактичних витрат аргону 

Arm , мг/с. 

Рис 1. Структурна схема експериментальної установки: GS — балон з аргоном або з ксеноном, TV — вентиль балону, 

PR — редуктор, V — кран двопозиційний, F — фільтр, P — давач тиску, CP — об’єкт випробувань (капілярний дро-

сель), BR — витратомір Bronkhorst FG-111B, VP — вакуумний насос
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Рис. 3. Відносні відхилення δ розрахованих значень масових витрат 

ксенону ṁ
Ar 

від значень фактичних витрат ṁ
Xe

 

Рис. 4. Залежність коефіцієнта C від ṁ
Ar

 для капілярів з d = 0.06 мм

Рис. 5. Те ж для капілярів з d = 0.04 мм

нону, отримані на основі вимірювань масових 

витрат аргону, перерахованих за формулою (1), 

недостатньо точні і відхиляються від фактичних 

на –21…+30 %. Тому до формули (1) пропону-

ється вводити поправочний коефіцієнт C:

 

XeAr
XeTh Ar

Ar Xe
= m C m 

  
 

   (2)

Коефіцієнт С визначається за допомогою фак-

тичних масових витрат та розрахункових зна-

чень, отриманих за формулою (1). 

На рис. 4 та 5 наведено залежність коефіцієнта 

C від виміряних значень масових витрат аргону 

Arm  та апроксимація методом найменших ква-

дратів. Виходячи із залежностей, наведених на 

рис. 4 та 5, отримаємо формулу для визначення 

поправочного коефіцієнта C в залежності від діа-

метра капіляра:

 
(0.052 )

Ar(0.803 0.585 ) dC d m       (3)

де d — внутрішній діаметр капіляра, мм.



56 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2023. Т. 29. № 5

Б. В. Юрков, О. М. Петренко, С. Ю. Асмоловський, Д. К. Вороновський, С. М.  Кулагін

Рис. 7. Відносні відхилення δ значень масових витрат ксенону ṁ
XeTh

,
 

розрахованих за формулою (5), від значень фактичних витрат ṁ
Xe

 

Оскільки всі випробування проводились при 

температурі від +23 °C до +25 °C, а розрахунки 

проводились для середньої температури +24 °C, 

то параметри аргону і ксенону (динамічна в’яз-

кість і щільність) будуть залежати лише від тиску 

на вході в капіляр. Щоб виключити використан-

ня даних NIST, відношення параметрів аргону і 

ксенону можна обчислювати за формулою

 XeAr

Ar Xe
3.231 0.011 ,inlP

   
 

 

(4)

де Pinl — вхідний тиск, бар.

Підставивши рівняння (3) та (4) у рівняння 

(2), отримаємо загальну формулу для визначен-

ня фактичних масових витрат ксенону на основі 

вимірів фактичних масових витрат аргону:

 

XeTh
(0.948 )

Ar

(0.803 0.585 )

(3.231 0.011 ),d
inl

m d

m P 

   

   



  
(5)

де d — внутрішній діаметр капіляра, мм; Arm  — 

фактична масова витрата аргону, мг/с; Pinl — 

вхідний тиск, бар.

Порівняння фактичних витрат ксенону та ви-

трат, розрахованих за формулою (5), наведено на 

Рис. 6. Залежність фактичних (суцільні лінії) та обчислених з ураху-

ванням поправочного коефіцієнта (пунктирні лінії) масових витрат 

ṁ ксенону від тиску Pinl  на вході капілярних трубок. Цифри біля кри-

вих — номери зразків згідно із табл. 1
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рис. 6, а на рис. 7 наведено відносні відхилення 

δ розрахованих значень витрат ксенону ṁ
XeTh 

за формулою (5) від значень фактичних витрат 

ṁ
Xe

. З даних рис. 7 можна зробити висновок, що 

похибка визначення масових витрат ксенону на 

основі вимірювань витрат аргону та з урахуван-

ням поправочного коефіцієнта (5) буде станови-

ти від -3 до 4 %. 

ВИСНОВКИ

За результатами досліджень було підвищено точ-

ність перерахунку масових витрат модельного 

газу аргону у масові витрати робочого газу ксе-

нону за допомогою використання формули (5). 

Похибка визначення масових витрат ксенону за 

формулою (5) буде становити ±4 %, на відміну 

від загальноприйнятої формули (1), яка дає по-

хибку від -21 до 30 % для таких умов, що були 

підтверджені при випробуваннях:

  діапазон температур модельного газу — від 

+23 °C до +25 °C,

  діапазон вхідного тиску — від 1 до 3 бар,

  внутрішні діаметри капіляра — 0.06 мм або 

0.04 мм.

Використання модельного газу аргону та по-

дальшого перерахунку його витрат у витрати ксе-

нону за допомогою формули (5) дозволяє значно 

(залежно від обсягу випробувань) знизити витрати 

ксенону при розробці, відпрацюванні та випробу-

ваннях системи подачі та підборі капілярних дро-

селів для систем подачі електричних ракетних дви-

гунних установок малої та середньої потужності.
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INCREASING THE CONVERSION ACCURACY OF MODEL GAS (Ar) CONSUMPTION 

INTO XENON CONSUMPTION WHEN USING CAPILLARY TUBES IN THE WORKING 

SUBSTANCE FEED SYSTEMS OF ELECTRIC PROPULSION

The article discusses the possibility of improving the method of converting the mass flow rate of the model gas (Ar) to the mass 

flow rate of the working gas (Xe) in capillary tubes. The well-known method of such conversion, which is used in electric propul-

sion systems, is based on Poiseuille’s law for laminar flow. The results of the experimental verification of the method showed the 

accuracy from 21 % to 30 %. On the basis of the conducted experimental studies, it was proposed to enter a correction factor 

depending on the inner diameter of the capillary into the existing methodology of mass flow recalculation, which made it pos-

sible to significantly reduce the error of recalculation of Ar mass flow rate into Xe mass flow rate to ±4 %. 

Increasing the accuracy of the calculation allows the wide use of argon model gas in the selection of capillary flow restrictors 

for feed systems of low- and medium-power electric propulsion systems and during testing of assembled systems at various stages 

of development and testing.

Keywords: electric propulsion system, xenon feed system, capillary throttle, model gas, working gas, recalculation of mass flow 

rates of the working substance, experimental studies.
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ОЦІНКА ПОТЕНЦІЙНОЇ НЕЙРОАКТИВНОСТІ У НЕРВОВИХ 
ТЕРМІНАЛЯХ ГОЛОВНОГО МОЗКУ КОМПОНЕНТА 
ПЛАНЕТАРНОГО ПИЛУ ФУЛЕРЕНУ C60 

Дослідження інфрачервоного спектру середовища планетарної туманності Tc 1 виявило випромінювання холодних і ней-

тральних фулеренів C60 та С70. Результати аналізу інфрачервоних спектрів, отриманих за допомогою космічного теле-

скопа «Габбл» остаточно довели наявність у міжзоряному середовищі фулерену С60. Ці великі вуглецевовмісні молекули 

можуть утворюватися і перебувати у міжзоряному середовищі, а також є кандидатами для пояснення багатьох дифуз-

них смуг міжзоряного поглинання. У даній роботі оцінювалась потенційна нейроактивність компонента планетарного 

пилу фулерену C60 у ізольованих нервових терміналях головного мозку щурів. Показано, що фулерен С60 у неопроміненому 

стані у концентрації 0.05…0.25 мг/мл не змінював позаклітинні рівні збуджувального нейромедіатора L-[14C]глутамату 

та гальмівного нейромедіатора [3H]ГАМК у препаратах нервових терміналей головного мозку. Однак підвищення кон-

центрації до 0.5 та 1.00 мг/мл призводило до зростання позаклітинних рівнів L-[14C]глутамату та [3H]ГАМК. Тобто, 

фулерен С60 не викликає ознак гострої нейротоксичності у нервових терміналях головного мозку у межах концентрацій 

0.05…0.25 мг/мл. Однак, враховуючи, що C60 піддається фотоокисленню, можна очікувати, що він може набувати ней-

ро токсичних властивостей in situ. 

Ключові слова: планетарний пил, L-[14C]глутамат, [3Н]ГАМК, синаптосоми, нервові терміналі головного мозку, поза-

клітинні рівні нейромедіаторів.
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ВСТУП

За останні десятиліття за допомогою астро-

номічних спостережень у різних середовищах 

було виявлено низку молекул і різноманітних 

ознак міжзоряного пилу. Велика частина пилу, 

що визначає фізико-хімічні характеристики 

міжзоряного середовища, утворюється у відто-

ках асимптотичних гігантських зірок-гігантів 

і далі переробляється, коли ці об’єкти стають 

планетарними туманностями. У 2010 році до-

слідження інфрачервоного спектру середовища 

планетарної туманності Tc 1 виявило випро-

мінювання холодних і нейтральних фулеренів 

C60 і C70. Ці дві молекули становили кілька від-

сотків доступного космічного вуглецю в цьому 

регіоні, що вказувало на те, що у певних умо-

вах фулерени можуть ефективно формуватися 

у космосі [14].

Дані, отримані за допомогою інфрачервоного 

спектрографа на космічному телескопі Spitzer в 

2012 р., вперше надали докази наявності C60 у 

твердій фазі бінарної системи XX Oph, що скла-

дається з пізнього (M7III) гіганта та ранньої 

(B0V?) зірки. Гаряча зірка цієї системи є субкар-

ликом B, який оточений іонізованою оболон-

кою та оболонкою, що містить С60, імовірно у 

формі диска [19].

Наприкінці 2015 р. групі швейцарських та 

німецьких дослідників, очолюваній Джоном 

Майєром із Базельського університету, вдалося 

довести у лабораторних умовах наявність у між-

зоряному просторі фулерену С60+, що мав по-

зитивний заряд. Були проаналізовані іони фуле-

рена С60+ у газовій фазі, при температурі 5.8 К. 

Отримані спектри в інфрачервоній області точ-

но збігалися з двома дифузними міжзоряними 

лініями. За оцінками вчених, у цій формі може 

перебувати до 0.9 % космічного вуглецю [15].

У 2019 р. результати аналізу інфрачервоних 

спектрів, отриманих за допомогою космічного 

телескопа «Габбл» остаточно довели наявність у 

міжзоряному середовищі фулерену С60+. Спів-

відношення довжин хвиль і сили діапазону ви-

явились достатньо подібними до тих, які були 

визначені в останніх лабораторних експеримен-

тах. Це підтвердило гіпотези про те, що великі 

вуглецевовмісні молекули можуть утворюватися 

і перебувати у міжзоряному середовищі, а також 

є кандидатами для пояснення багатьох дифузних 

смуг міжзоряного поглинання [17].

Необхідно підкреслити, що при довготрива-

лих пілотованих космічних місіях однією з мож-

ливих причин виникнення порушень функціо-

нування мозку може бути вплив планетарного 

та міжзоряного пилу, склад і властивості яко-

го, а також вплив на здоров’я людини, зокрема 

ней ротоксична дія, недостатньо досліджені [5, 

6, 23]. Показано, що частинки місячного пилу 

сорбуються на скафандрах і потрапляють всере-

дину космічних станцій [32, 40]. Внаслідок без-

посереднього контакту з частинками місячного 

пилу протягом декількох місій «Аполлон» спо-

стерігалось подразнення очей, дихальних шляхів 

та шкіри астронавтів. Було продемонстровано, 

що місячний пил, а також наночастинки є при-

чиною запалення [13, 16], яке, як відомо, може 

змінювати проникність гемато-енцефалічного 

бар’єру [1]. Нейротоксична дія наночастинок 

може реалізуватись через інгібування синтезу 

нейромедіатора, зміну потоку іонів через клі-

тинні мембрани, блокування транспорту нейро-

медіаторів у нервових закінченнях головного 

мозку [9, 10, 12].

Метою нашого дослідження було провести 

оцінку гострої нейротоксичності комерційно-

го препарату фулерену С60 («Sigma», США), як 

компонента планетарного пилу. Цю мету було 

реалізовано шляхом оцінювання однієї з клю-

чових характеристик синаптичної нейротранс-

місії з використанням пресинаптичних нерво-

вих терміналей (синаптосом), виділених з кори 

великих півкуль головного мозку щура. У нер-

вових терміналях досліджували позаклітинний 

рівень радіоактивно мічених нейромедіаторів 

L-[14C]глутамату та гамма-аміномасляної кис-

лоти ([3Н]ГАМК). 

Необхідно зазначити, що глутамат і ГАМК є 

відповідно ключовими швидкими збудливим 

та гальмівним нейромедіаторами у центральній 

нервовій системі. Порушення транспорту/гоме-

остазу глутамату та ГАМК сприяє нейрональній 

дисфункції та патогенезу основних неврологіч-

них розладів [4, 24].
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МАТЕРІАЛИ ТА МЕТОДИ ДОСЛІДЖЕНЬ

1. Матеріали. У роботі були використані такі 

реактиви: Фулерен С60, HEPES (N-2-hydroxy-

ethylpiperazine-n-2-ethanesulfonic acid), EGТА, 

EDТА, фіколл-400, амінооксиоцтова кислота, 

глутамат, сцинтиляційна рідина Sigma-Fluor® 

High Performance LSC Cocktail, компоненти ін-

кубаційного середовища нервових терміналей — 

«Sigma», США; [3H]ГАМК, L-[14C]глутамат, 

«Perkin Elmer» (США).

2. Етичні норми. Всі експерименти були ви-

конані відповідно до «Правил проведення робіт 

з використанням експериментальних тварин», 

затверджених Комісією з догляду, утримання й 

використання експериментальних тварин Ін-

ституту біохімії ім. О. В. Палладіна НАН України 

(Протокол № 1 від 14.01.2020). 

Дослідження проводили на білих щурах-сам-

цях лінії Wistar. Щурів утримували на стандарт-

ному раціоні віварію.

3. Виділення очищеної фракції синаптосом з го-
ловного мозку щурів. Синаптосоми виділяли за 

методом Котмана [18, 29]. У експериментах ви-

користовували щурів вагою 150…200 г. У декапі-

тованих тварин брали великі півкулі головного 

мозку, відокремлюючи стовбурову частину та 

мозочок. Для отримання фракції синаптосом го-

тували 20 % гомогенат, використовуючи скляний 

гомогенізатор Поттера (зазор 0.2 мм). Серед-

овище виділення містило 0.32М сахарози, 5 мМ 

HEPES-NaOH pH 7.4, 0.2 мМ ЕDТА. Гомогенат 

центрифугували при 2500g 5 хв для відокрем-

лення ядер, кровоносних судин, зруйнованих 

нервових клітин. Подальше центрифугування 

надосадової рідини при 12000g 10 хв. дозволяло 

отримати «грубу» мітохондріальну фракцію, що 

містила мітохондрії, синаптосоми, мієлінізова-

ні залишки. Осад ресуспендували в середовищі 

виділення та наносили на градієнт фіколу, який 

містив 13, 6, 4 % фікол, приготований на серед-

овищі виділення, і центрифугували при 70000g 

45 хв на бакет-роторі. Фракцію синаптосом, що 

отримували в інтерфазі між 13 і 6 % розчинами 

фіколу, збирали, розводили середовищем виді-

лення 1:4 та центрифугували при 15000g 20 хв. 

Отриманий осад суспендували в середовищі, 

яке містило у мМ: NaCl-126, KC1-5, MgCl
2
-l.4, 

NaH
2
PO-1.0, HEPES-20, pH 7.4, D-глюкозу-10. 

Всі операції проводили при 0…4 oС. Всі розчини, 

які використовували в операціях виділення си-

наптосом та подальшого дослідження процесів 

вивільнення нейромедіатора, постійно насичу-

вали киснем. Концентрацію протеїну визначали 

за методом Ларсона та ін. [25]. 

4. Визначення позаклітинного рівня L-[14C]глута-
мату у препараті синаптосом. Суспензія синап-

тосом розводилася стандартним сольовим розчи-

ном так, що містила 1 мг протеїну/мл, і після 10 

хв преінкубації при 37 °С навантажували L-[14C]

глутаматом (500 нМ, 238 мКi/ммол) в кальціє-

вому стандартному сольовому розчині упродовж 

10 хв. Після цього суспензія синаптосом відмива-

лася 10 об’ємами стандартного сольового розчи-

ну і розводилася до концентрації 1 мг протеїну/мл 

і відразу використовувалася для визначення ви-

вільнення L-[14C]глутамату з синаптосом. Алік-

воти (120 мкл, 25…30 мкг навантажених L-[14C]

глутаматом синаптосом), преінкубували 10 хв 

при 37 °С, потім додавали водну суспензію Фуле-

рену С60 у концентрації 0.05…1.00 мг/мл. Поза-

клітинний рівень L-[14C]глутамату визначали як 

нестимульоване вивільнення L-[14C]глутамату з 

синаптосом у безкальцієвому середовищі за 6 хв. 

Суспензію синаптосом швидко осаджували у мі-

кроцентрифузі «Eppendorf» при 10000g протягом 

20 с. Аліквоти надосаду (90 мкл) та солюбілізо-

ваного додецилсульфатом натрію осаду (90 мкл) 

змішували зі сцинтиляційною рідиною Sigma-

Fluor® High Performance LSC Cocktail (1.5 мл) та 

визначали радіоактивність за допомогою сцинти-

ляційного лічильника Hidex 600SL (Фінляндія). 

Загальний вміст радіоактивно міченого L-[14C]

глутамату визначали як суму радіоактивності у 

аліквоті надосаду та у аліквоті солюбілізованого 

осаду. Позаклітинний рівень L-[14C]глутамату 

обчислювали як відсоток від загального вмісту 

радіоактивно міченого L-[14C]глутамату, накопи-

ченого синаптосомами [8, 36].

5. Визначення позаклітинного рівня [3H]ГАМК 
у препараті синаптосом. Синаптосоми (2 мг 

протеїну/мл) в оксигенованому стандартно-

му сольовому розчині, який мiстив 10 мкМ 

амiнооксиоцтової кислоти, інкубували 5 хв при 

37 °С у присутності 5·10-7 М (0.1 Кі/мл) [3H]ГАМК. 
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рушійну силу. Порушення позаклітинного рівня 

глутамату призводить до нейротоксичності та за-

гибелі постсинаптичних нейронів завдяки над-

мірному збудженню глутаматних рецепторів на 

їхній мембрані.  Підвищення позаклітинного рів-

ня ГАМК може призвести до порушення балансу 

збудження-гальмування у нервовій системі.

У наших експериментах було показано, що 

фулерен С60 у діапазоні концентрацій від 0.05 

до 0.25 мг/мл не змінював позаклітинного рівня 

L-[14C]глутамату у препаратах синаптосом. 

Як показано на рис. 1, a, позаклітинний рівень 

L-[14C]глутамату у препаратах синаптосом дорів-

нював 17.51 ± 0.46 % від загальної кількості на-

копиченого синаптосомами радіоактивно міче-

ного L-[14C]глутамату в контролі, 17.36 ± 0.39 % 

при наявності 0.05 мг/мл фулерену С60 [F
(1.22)

 = 

= 0.06, p = 0.79, n = 12], 17.88 ± 0.51 % при на-

явності 0.10 мг/мл фулерену С60 [F
(1.22)

 = 0.31, 

р = 0.57, n = 12], 18.58 ± 0.42 % при наявності 

0.25 мг/мл фулерену С60 [F
(1.22)

 = 3.24, р = 0.08, 

n = 12]. 

Однак при збільшенні концентрації фулерену 

С60 до 0.50 мг/мл і 1.00 мг/мл спостерігалось під-

вищення позаклітинного рівня L-[14C]глутамату 

у препаратах синаптосом, який становив 35.21 ± 

± 1.18 % від загальної кількості накопиченого си-

наптосомами радіоактивно міченого L-[14C]глу-

тамату при концентрації фулерену С60 0.50 мг/мл 

[F
(1.22)

 = 212.49, p < 0.001, n = 12], та 37.84 ± 0.85 % 

для концентрації фулерену С60 1.00 мг/мл [F
(1.22)

 = 

= 483.39, p < 0.001, n = 12] (рис. 1, a).

Позаклітинний рівень [3H]ГАМК у препараті 

синаптосом також не змінювався при наявнос-

ті фулерену С60 у діапазоні концентрацій від 

0.05 до 0.25 мг/мл і становив 18.94 ± 0.29 % від 

загальної кількості накопиченої синаптосома-

ми радіоактивно міченої [3H]ГАМК у контролі, 

18.89 ± 0.37 % при наявності 0.05 мг/мл фулере-

ну С60 [F
(1.22)

 = 0.01, p = 0.91, n = 12], 18.96 ± 

± 0.62 % при наявності 0.10 мг/мл фулерену С60 

[F
(1.22)

 = 0.0007, р = 0.97, n = 12], 19.68 ± 0.61 % 

при наявності 0.25 мг/мл фулерену С60 [F
(1.22)

 = 

= 1.29, р = 0.26, n = 12] (рис. 1, б).

Підвищення концентрації фулерену С60 в 

суспензії синаптосом, навантажених [3H]ГАМК, 

до 0.50 мг/мл і 1.00 мг/мл так само, як і в екс-

Після охолодження на льоду суспензію втричі 

розводили охолодженим сольовим розчином і 

центрифугували при 4000g 5 хв. Осад суспендува-

ли при температурі 4 °С і концентрації протеїну 

1 мг/мл у сольовому розчині, який містив 10 мкМ 

амінооксиоцтової кислоти. Синаптосоми, що 

акумулювали [3H]ГАМК (1 мг протеїну/мл), не-

гайно використовували для вивчення процесів 

вивільнення ГАМК. Аліквоти (120 мкл, 25…30 мкг 

навантажених [3H]ГАМК синаптосом), преін-

кубували 10 хв при 37 °С, потім додавали водну 

суспензію Фулерену С60 у концентраціях 0.05… 

1.00 мг/мл. Позаклітинний рівень [3H]ГАМК 

визначали як нестимульоване вивільнення [3H]

ГАМК з синаптосом за 6 хв. Суспензію синап-

тосом швидко осаджували у мікроцентрифузі 

«Eppendorf» при 10000g протягом 20 с. Аліквоти 

надосаду (90 мкл) та солюбілізованого додецил-

сульфатом натрію осаду (90 мкл) змішували зі 

сцинтиляційною рідиною Sigma-Fluor® High 

Performance LSC Cocktail (1.5 мл) та визначали 

радіоактивність за допомогою сцинтиляційного 

лічильника Hidex 600SL (Фінляндія). Загальний 

вміст радіоактивно міченої [3H]ГАМК визначали 

як суму радіоактивності у аліквоті надосаду та у 

аліквоті солюбілізованого осаду. Позаклітинний 

рівень [3H]ГАМК обчислювали як відсоткову 

долю від загального вмісту радіоактивно міченої 

[3H]ГАМК, накопиченого синаптосомами [11, 30].

6. Статистична обробка результатів. Резуль-

тати представлено як середнє ± SEM в n неза-

лежних експериментах. Різницю між двома гру-

пами порівнювали за допомогою однофактор-

ного дисперсійного аналізу (Оne-way ANOVA). 

Різниця вважалася достовірною при р < 0.05. 

Статистична обробка даних, побудова графіків 

і розрахунки функцій проводили з використан-

ням програми Excel. 

РЕЗУЛЬТАТИ ТА ОБГОВОРЕННЯ

Na+-залежні транспортери глутамату та ГАМК є 

ключовими учасниками термінації синаптичної 

нейротрансмісії та опосередковують поглинан-

ня нейромедіаторів у цитоплазму та встановлен-

ня позаклітинного рівня нейромедіаторів [7]. Ці 

транспортери використовують електрохімічний 

градієнт Na+/K+ через плазматичну мембрану як 
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периментах з L-[14C]глутаматом, призводило 

до зростання позаклітинного рівня [3H]ГАМК, 

який дорівнював 21.55 ± 0.46 % від загальної 

кількості накопиченої синаптосомами радіоак-

тивно міченої [3H]ГАМК при концентрації фу-

лерену С60 0.50 мг/мл [F
(1.22)

 = 25.52, p < 0.001, 

n = 12], та 22.17 ± 0.65 % при концентрації фу-

лерену С60 1.00 мг/мл [F
(1.22)

 = 22.63, p < 0.001, 

n = 12] (рис. 1, б).

Тобто, фулерен С60 у концентрації 0.05…

0.25 мг/мл не змінював позаклітинні рівні 

L-[14C]глутамату та [3H]ГАМК у препаратах не-

рвових терміналей головного мозку, але у діа-

пазоні концентрацій 0.5…1.00 мг/мл було зареє-

стровано збільшення позаклітинного рівня обох 

нейромедіаторів. 

З моменту свого відкриття фулерен C60 привер-

нув увагу біологів завдяки своїй унікальній хімії та 

потенційному біологічному застосуванню. Його 

відносно великий розмір (~0.7 нм), архітектура 

порожнистої сфери, широка електрична кон’ю-

га ція, електрофільність, симетрія, низька токсич-

ність і здатність накопичуватися у біологічних тка-

нинах — все це створює унікальні можливості для 

застосування фулерену C60 у широкому спектрі 

галузей від матеріалознавства до медицини. 

Фулерен C60 також привернув значну увагу 

своїм потенціалом як антиоксидант і поглинач 

АФК (активних форм кисню) [28]. Було пока-

зано, що похідні фулерену С60 поглинають ряд 

вільних радикалів, зокрема супероксидні та гід-

роксильні радикали [41]. Також було показано, 

що різні похідні фулерену C60 можуть локалізу-

ватися на мітохондріальній мембрані і що фуле-

рен C60 може впливати на функцію мітохондрій 

in vitro [34], та зроблено припущення, що фуле-

рен C60 може локалізуватися на мітохондріаль-

ній мембрані in vivo та детоксикувати мітохон-

дріальні АФК. Згідно з гіпотезою це повинно 

запобігти пошкодженню клітин і пом’якшити 

довгострокову токсичність мітохондріальних 

АФК, можливо навіть продовжити здорову три-

валість життя, якщо мітохондріальні або вільно-

радикальні теорії старіння виявляться істотним 

внеском у довголіття людини. 

Одним із найбільш вражаючих результатів до-

сліджень впливу фулеренів C60 in vivo отримано 

у експерименті, який показав, що група щурів, 

яким з юності вводили фулерен C60, розчине-

ний в оливковій олії (C60-OO), мала подовжену 

середню тривалість життя (збільшення на 90 %) 

порівняно з щурами, які отримували лише дозу 

з оливковою олією (OO) або взагалі без нічо-

го [3]. Однак інше дослідження надало докази 

шкідливого впливу С60 на ембріони мишей in 

vitro та in vivo [39], тоді як ряд досліджень були 

зосереджені на захисних властивостях фулерену 

С60 у конкретних моделях ушкодження [2, 35]. 

До слід ження тривалості життя гризунів було 

проведено також з використанням похідних фу-

леренів, карбоксифулеренів, які мають важливі 

фізичні та хімічні відмінності від фулерену C60. 

Миші, які отримували карбоксифулерен, жили 

на 11 % довше, ніж контрольні миші з покраще-

ною когнітивною діяльністю [31]. 

Таким чином, дослідження виявили різно-

манітний вплив фулеренів C60 in vitro та in vivo. 

Рис. 1. Позаклітинні рівні L-[14C]глутамату (a) та [3H]

ГАМК (б) у препаратах синаптосом при наявності фу-

лерену C60 у концентраціях 0.05…1.00 мг/мл. Дані пред-

ставлено у вигляді середнього значення ± SEM, n = 12, 

*** — достовірна різниця порівняно з контролем на рівні 

p < 0.001, n.s. —  достовірної різниці немає
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Потенційна здатність продовжити термін життя, 

і розбіжність в отриманих результатах, можли-

вий токсичний вплив за певних умов, особливо 

в умовах довготривалих космічних місій, потре-

бує подальших досліджень, які є надзвичайно 

цінними.

Літературні джерела свідчать, що фулерен C60 

руйнується під дією УФ-опромінення [38]. По-

відомлялося також про полімеризацію та агре-

гацію фулерену після впливу світла, що свідчить 

про те, що з С60 можуть відбуватися численні 

перетворення [22, 37].

Функціоналізовані похідні фулерену С60 були 

досліджені як протипухлинні фотосенсибіліза-

тори у фотодинамічній терапії [21], противірусні 

молекули як інгібітори протеази ВІЛ [20], векто-

ри доставки ліків для пептидів [33], генів та інших 

великих молекул [27, 42], а також агенти діагнос-

тичної візуалізації як металеві кон’югати [26]. 

Враховуючи, що фулерен C60 піддається фо-

тоокисленню, можна очікувати, що він може на-

бувати нейротоксичних властивостей in situ. Це 

питання потрібно додатково досліджувати у мо-

дельних експериментах, що автори роботи пла-

нують виконати у подальших дослідженнях. Зо-

крема, планується дослідити вплив фулерену C60 

на ключові характеристики синаптичної передачі 

у нервових терміналях головного мозку для умов 

моделювання космічного випромінення.  

Таким чином, у даній роботі показано, що 

компонент планетарного пилу фулерен С60 у 

неопроміненому стані при концентрації 0.05…

0.25 мг/мл не змінював позаклітинні рівні 

L-[14C]глутамату та [3H]ГАМК у препаратах нер-

вових терміналей головного мозку. Тобто, фуле-

рен С60 не викликає ознак гострої нейротоксич-

ності у нервових терміналях за цих концентра-

цій. У діапазоні концентрацій 0.5…1.00 мг/мл 

було зареєстровано збільшення позаклітинного 

рівня обох нейромедіаторів, і відповідно пору-

шення балансу збудження-гальмування у нерво-

вих терміналях.

Роботу виконано за підтримки Цільової про-

грами наукових досліджень Національної академії 

наук України «Аерокосмічні спостереження дов-

кілля в інтересах сталого розвитку та безпеки» 

(ERA-PLANET/UA) на 2021—2023 рр. та Цільо-

вої комплексної програми НАН України з наукових 

космічних досліджень на 2018—2022 рр.
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EVALUATION OF THE POTENTIAL NEUROACTIVITY IN THE BRAIN NERVE TERMINALS 

OF THE C60 FULLERENE PLANETARY DUST COMPONENT

A study of the infrared spectrum of the environment of the planetary nebula Tc 1 revealed the radiation of cold and neutral 

fullerenes C60 and C70. The results of the analysis of infrared spectra obtained using the Hubble space telescope conclusively 

proved the existence of C60+ fullerene in the interstellar medium. These large carbon-containing molecules can form and exist 

in the interstellar medium and are candidates to explain many diffuse interstellar absorption bands. In this study, the potential 

neuroactivity of the C60 fullerene as a planetary dust component was assessed in the isolated rat brain nerve terminals. It was 

shown that C60 fullerene in the unirradiated state at concentrations of 0.05—0.25 mg/ml did not change the extracellular levels 

of excitatory neurotransmitter L-[14C]glutamate and inhibitory neurotransmitter [3H]GABA in the preparations of rat brain 

nerve terminals. An increase in fullerene C60 concentrations up to 0.5 and 1.00 mg/ml was accompanied by an increase in the 

extracellular levels of L-[14C]glutamate and [3H]GABA in the preparations of nerve terminals. Therefore, fullerene C60 did not 

cause signs of acute neurotoxicity in the brain nerve terminals within the concentration range of 0.05—0.25 mg/ml. However, 

given that C60 undergoes photooxidation, it can be expected that it may acquire neurotoxic properties in situ.

Keywords: planetary dust, fullerene C60, L-[14C]glutamate, [3H]GABA, synaptosomes, brain nerve terminals, extracellular 

neurotransmitter levels. 
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ВИКОРИСТАННЯ ГЕОДЕЗИЧНОЇ, ГЕОЦЕНТРИЧНОЇ 
ТА ТОПОЦЕНТРИЧНИХ СИСТЕМ КООРДИНАТ 
У МЕТЕОРНІЙ АСТРОНОМІЇ ТА СУМІЖНИХ ЗАДАЧАХ

Розглядається задача використання геодезичної, геоцентричної та топоцентричних систем координат при обробці відео-

спостережень метеорів та інших динамічних об’єктів у земній атмосфері. Для метеорних висот діапазону 0…200 км та до-

вільних широт земного еліпсоїда обчислюється різниця геодезичної та геоцентричної широти; відповідна кутовому зміщенню 

довжина дуги земного меридіана; та різниця геодезичної та геоцентричної висоти над земним еліпсоїдом. Робиться висновок 

про те, що при обчисленнях кінематичних параметрів метеорів та траєкторних вимірюваннях за спостереженнями баліс-

тичних об’єктів на згаданих висотах та великих відстанях між пунктами спостережень оптимальним вибором є геоцен-

трична чи аналогічні топоцентричні системи координат, без використання горизонтальних систем координат як проміж-

них. Така ж система координат використовується при геоцентрично-геліоцентричних перетвореннях перед безпосереднім 

обчисленням елементів геліоцентричних орбіт метеороїдів. Відмічається, що при нанесенні проєкцій траєкторій метеорів на 

карту Землі з метою пошуку їхніх залишків — метеоритів — слід робити перехід від геоцентричної до геодезичної системи 

координат, оскільки різниця між ними може сягати більш ніж 11 кутових мінут дуги для об’єктів, розташованих на висоті 

100 км над поверхнею земного еліпсоїда, що відповідає зміщенню 21 км. Різниця геодезичних та геоцентричних висот є незнач-

ною та становить 0.5 м на висоті 100 км та трохи більше від 1 м на висоті 200 км, і нею можна знехтувати при метеорних 

розрахунках та у більшості задач балістики. Запропоновано альтернативний векторний метод зворотного переходу від гео-

центричних до геодезичних координат та приведено числовий розв’язок відповідного рівняння. Для зменшення розрахункового 

часу при масовій обробці рекомендується замість числового розв’язку зворотної задачі використовувати апроксимацію еле-

ментарними функціями. Приводиться приклад апроксимації, який для параметрів земного еліпсоїда дає максимальне відхи-

лення широти порядку однієї кутової мінути дуги, або 35 м на поверхні Землі. Відмічається, що такої точності достатньо 

для метеорних вимірювань, однак для балістичних задач точність апроксимації має бути кращою.

Ключові слова: метеор, відеоспостереження метеорів, обчислення висоти метеора, проєкція траєкторії метеора на кар-

ту Землі, геодезична система координат, геоцентрична система координат, точність обчислень кінематичних парамет-

рів метеора.
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Важливою задачею обробки метеорних спо-

стережень є точність обчислення кінематичних 

параметрів метеороїдів. Точність таких параме-

трів траєкторії метеора, як екваторіальні коор-

динати радіанта, модуль швидкості метеороїда, 

його висота над рівнем моря тощо, а далі і еле-

ментів його геліоцентричної орбіти залежить 

від декількох базових факторів. Насамперед це 

просторова та часова роздільна здатність спосте-

режної апаратури, зумовлена фокусною відстан-

ню об’єктива і роздільною здатністю приймача 

випромінювання відеокамери. Точність почат-

кової астрометричної обробки також залежить 

від цих факторів через похідні параметри, як то 

кутовий розмір пікселя та поле зору камери, які 

забезпечують необхідну кількість опорних зір у 

кадрі та точність вимірів їхніх положень. Крім 

того, важливим фактором є правильно підібрані 

редукційні моделі [5]. Остаточно якість фіналь-

них тріангуляційних розрахунків забезпечується 

точністю визначення координат пунктів спосте-

реження на земній поверхні.

Щодо останнього пункту — точності об-

числення геодезичних координат пунктів спо-

стереження — на сьогодні немає формальних 

проблем, оскільки такі координати легко роз-

раховуються за допомогою GPS-приймачів у 

рамках моделі земного еліпсоїда. Раніше вико-

ристовувалися географічні координати пунктів 

спостереження, розраховані геодезистами, і які 

надалі можна було за необхідності конвертувати 

у прямокутні геоцентричні координати. Вико-

ристання саме прямокутних геоцентричних сис-

тем координат (СК) дає можливість ефективно 

оперувати подальшою обробкою кінематичних 

даних метеора. 

Так, в роботі [6] використовується векторний 

метод, в якому розрахунок траєкторії метеора, 

включаючи вектор його геоцентричної швидко-

сті, висот над рівнем моря та інших кінематич-

них параметрів, що підлягають каталогізації, 

здійснюється у прямокутній геоцентричній пра-

воорієнтованій СК (вісь Z напрямлена у полюс 

світу, вісь X — у гринвіцький меридіан, вісь Y до-

повнює СК до правоорієнтованої), та її топоцен-

тричних аналогів, розміщених у пунктах спосте-

режень. 

На відміну від класичного підходу, який вико-

ристовує громіздкі формули сферичної астроно-

мії та локальні горизонтальні системи коорди-

нат, у яких параметри метеора (елевація чи ази-

мут) не мають особливого значення і самостійно 

ніде не приводяться (елевація над горизонтом 

використовується у фотометричній обробці при 

врахуванні атмосферного поглинання), даний 

метод дозволяє отримувати одразу шукані кіне-

матичні параметри метеора. Можливість такого 

підходу зумовлена тим, що астрометрична об-

робка зображення метеора базується на вико-

ристанні опорних зірок у кадрі, які забезпечують 

розрахунок екваторіальних координат метеора. 

А оскільки екваторіальна і географічна геоцен-

трична прямокутна СК повернуті одна відносно 

одної на кут, що є зоряним часом, перехід між 

ними реалізується елементарно — поворотом 

навколо осі Z, — знову-таки у векторному вигля-

ді [6, 7]. Якщо йдеться про траєкторії балістич-

них об’єктів, які розраховуються за допомогою 

відеокамер, параметри положення яких було 

відкалібровано у локальних горизонтальних СК 

без залучення віддалених астрономічних (або ін-

ших) опорних об’єктів, то цілком очевидно, що 

такий підхід неможливий, і використання гори-

зонтальних СК є необхідним. Але і в цьому ви-

падку при значній віддаленості точок старту та 

приземлення балістичного об’єкта геоцентрич-

на СК може використовуватись як проміжна 

перехідна СК між заданими координатами в го-

ризонтальних СК. Аналогічна ситуація виникає 

при випадкових денних спостереженнях болі-

дів, зроблених, наприклад, за допомогою авто-

мобільних відео реєстраторів. У цьому випадку 

визначаються горизонтальні координати боліда 

за видимими в кадрі стаціонарними об’єктами, 

геодезичні координати яких можна знайти на 

картах (наприклад у програмі “Google Earth”) і 

далі пов’язати з їхніми локальними горизонталь-

ними координатами [4], враховуючи, що зеніт у 

горизонтальній СК визначається саме за геоде-

зичною широтою. Однак подальший перехід до 

геліоцентричної СК знову вимагає знання гео-

центричних координат боліда.
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Отже, прямокутна геоцентрична СК при опра-

цюванні знімків метеорів є досить зручним ін-

струментом, тим більше що подальша трансфор-

мація координат метеорів в геліоцентричну СК 

для обчислення орбіт метеороїдів також вико-

ристовує саме геоцентричну СК. Тим не менш, 

обчислені висоти метеора (вірніше їхні аналоги) 

у геоцентричній СК, строго кажучи, не збігають-

ся з їхніми реальними геодезичними висотами 

над рівнем моря (поверхнею земного еліпсоїда). 

Виникає запитання, чи варто проводити транс-

формацію розрахованої геоцентричної висоти у 

геодезичну перед каталогізацією параметрів ме-

теора, чи такою різницею можна знехтувати? Як 

було сказано вище, точність розрахунку просто-

рових координат метеора, зокрема його висоти в 

геоцентричній СК, тісно пов’язана із спостереж-

ною апаратурою. Так, при спостереженнях в Ки-

єві з телевізійними системами типу суперізокон 

з використанням фотографічних об’єктивів Гелі-

ос-40 (F = 85 мм, F/1.5, поле зору 13°11°, роз-

мір пікселя 2.2ʹ) або Юпітер-3 (F = 50 мм, F/1.5, 

поле зору 23.5°19°, розмір пікселя 4ʹ) точність 

обчислення висоти варіює у межах 90…120 м [8], 

хоча при правильно підібраній базисній відстані 

та напрямку оптичних осей може бути доведена 

до 20…30 м [9]. Похибка просторових вимірів, 

зокрема висоти, для інших метеорних мереж 

приблизно така ж. Так, для Каліфорнійської ме-

теорної спостережної мережі CAMS характерна 

похибка порядку 60 м [2, 3]. Інші відео- та фо-

тографічні спостереження мають похибку від 30 

до 100 м; радарні спостереження дають похибку 

1…3 км (див. таблицю у роботі [3]). Отже, якщо 

різниця геоцентричної і геодезичної висоти не 

перевищує похибки розрахунків, переходом від 

розрахованих із спостережень геоцентричних до 

геодезичних висот можна знехтувати.

Загалом точність визначення висоти метеора є 

актуальною задачею фізичних моделей руху ме-

теора в атмосфері, оскільки потребує правиль-

них значень щільності атмосфери на заданій 

висоті, а також має самостійне значення як для 

характеру взаємодії метеора з атмосферою, так і 

для досліджень будови самої атмосфери, зокре-

ма для пояснення аномально великих висот поя-

ви світіння, плавлення та абляції метеора [10] та 

відносно недавніх досліджень інших метеорних 

аномалій [11].

Схожа задача виникає і з кутовими коорди-

натами точок на траєкторії метеора — топоцен-

тричних довготи і широти. Досить часто для 

демонстрації траєкторій деяких індивідуальних 

(як правило яскравих) метеорів в наукових стат-

тях приводять їхні проєкції на земну поверхню, 

тобто на поверхню земного еліпсоїда. Іншим, ще 

одним, випадком є нанесення слідів усіх спосте-

режених метеорів за певний період часу, напри-

клад за час дії деякого метеорного потоку, або за 

рік спостережень. І хоча така демонстрація не 

має ніякого наукового продовження, все ж вона 

має (хоча б наближено) відповідати реальнос-

ті. Більш того, ситуація радикально змінюється, 

коли йдеться про знімки яскравих повільних бо-

лідів, які можуть випасти на землю у вигляді ме-

теоритів, але у поле зору камер попадали на вели-

ких висотах, а отже, їхній пошук є надзвичайно 

важливим елементом метеорних досліджень, і 

правильність нанесеної на карту кінцевої ділянки 

траєкторії є визначальним фактором успіху такої 

процедури [4, 12]. Як приклад можна навести і 

іншу важливу причину наводити коректну геоде-

зичну проєкцію на карти — так було при прольо-

ті Челябінського боліда, де аналізувався зв’язок 

між точкою вибуху і генерації ударної хвилі та по-

шкодженнями, які цей вибух завдав [1].

Дана робота носить практичний характер в 

області метеорної астрономії та суміжних задач 

(наприклад балістики), і присвячена визначен-

ню різниці висот і широт (довготи залишаються 

незмінними) в геоцентричній і геодезичній СК 

для достатньо великих висот до 200 км як функ-

ції широти та висоти.

КОНВЕРТАЦІЯ ГЕОДЕЗИЧНИХ КООРДИНАТ 
У ГЕОЦЕНТРИЧНІ ТА НАВПАКИ В ЗАДАЧАХ 
МЕТЕОРНОЇ АСТРОНОМІЇ

Загальна постановка задачі. Задача переходу з гео-

центричної в геодезичну СК для заданого земно-

го еліпсоїда загалом не є оригінальною, хоча і рід-

ко використовується безпосередньо в геодезії. У 

підручниках з геодезії і деяких статтях можна зу-

стріти опис трансформації координат з геодезич-

ної (географічної) CК в геоцентричну та навпаки, 
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однак приведені формули використовуються рад-

ше для поверхні еліпсоїда чи малих висот підви-

щення поверхні, хоча і розглядаються для різних 

широт. Зокрема, детальний опис як прямої задачі 

переходу геодезична СК — геоцентрична СК, так 

і декілька числових методів розв’язку задачі зво-

ротного переходу гео центрична СК — геодезична 

СК можна знайти в роботі [14]. Проте типова для 

метеорної науки задача про точність трансформа-

ції з однієї СК в іншу на висотах над рівнем моря 

порядку 100 км або вище у літературних джерелах 

описана недостатньо. Йдеться про обчислення 

різниці геодезичної GD  (в літературі, присвяче-

ній геодезії, часто використовується символ B ) 

та геоцентричної GC  (зазвичай просто  ) широт 

заданої точки O, а також різниці між геодезичною 

висотою над рівнем моря GD MOh  R  та відстан-

ню від поверхні земного еліпсоїда до даної точки 

GCh  (SO) вздовж геоцентричного радіуса-вектора 

COR  (див. рис. 1).

Оскільки пряма задача у векторному вигляді 

була виведена нами раніше в роботі [6], а зворот-

на задача розв’язувалася чисельно для аналогіч-

ного векторного переходу, незалежно від опублі-

кованих в інших джерелах методів — приведемо 

їх в даній роботі. Дані методи ми використовує-

мо для обчислення різниці широт і висот метео-

ра. Вони можуть розглядатися як альтернативні 

до приведених у літературних джерелах.

Пряма задача — переведення геодезичних коор-
динат в геоцентричні для метеорних висот і до-
вільних широт. Пряма задача ставиться таким 

чином. Нехай для вибраного земного еліпсоїда 

з великою піввіссю a  та ексцентриситетом e  

(додатково введемо змінні 
2 2 2 21k   b a e , 

b  — мала піввісь еліпсоїда) задано геодезичні 

координати GD , GDh  деякої точки O (це може 

бути як спостережний пункт, розміщений на 

відносно малих висотах, так і будь-яка точка на 

висоті метеора) і потрібно розрахувати її геоцен-

тричні координати GC , GCh . 

На рис. 1 зображено північну чверть земного 

еліпсоїда у меридіанному розрізі — цього достат-

ньо для загального розв’язку поставленої задачі 

(для південної півкулі розрахунок здійснюється 

аналогічно). Меридіанний розріз розглядаємо 

тому, що довгота не змінюється при переході 

з однієї СК в іншу, отже слід за координатами 

GD , GDh  точки O розрахувати її координати GC , 

GCh . Головна формула, яку планується викорис-

тати, — векторна і має вигляд

CO CM MO R R R .

Компоненти вектора MOR  можуть бути зна-

йдені з початкових даних за формулами

cosMO GD GDx h  ,

sinMO GD GDy h  .

Для того щоб знайти вектор CMR , скористає-

мося двома формулами, дійсними для точок на 

поверхні еліпсоїда. Перша формула переводить 

геодезичну широту об’єкта (точка М на еліпсої-

ді) у геоцентричну CM  (рис. 1):

 
2tg tgCM GDk   , (1)

а друга служить для визначення геоцентричної 

відстані СМ до згаданої точки:

 

2

2 2 2 2

1
1 cos 1 cos

CM

CM CM

R 
 

   

a e b
e e

. (2)

Звідси знаходимо прямокутні геоцентричні 

компоненти вектора CMR :

cosCM CM CMx R  ,

sinCM CM CMy R  ,

Рис. 1. Двовимірна геометрична схема для пояснення 

прямої та зворотної задачі перерахунку геодезичних ко-

ординат об’єкта, а саме висоти над еліпсоїдом та широти 

в геоцентричні та навпаки
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і остаточно CO CM MO R R R . Далі формально

arctg( / )GC CO COy x  , 0COx  ,

GC CO CSh R R  ,

де CSR  знаходиться з формули, аналогічної фор-

мулі (2), у якій використовується отримане зна-

чення GC .

Паралельно можна визначити, для подаль-

шого порівняння зі зворотним перетворенням, 

прямокутні координати точки М через геодезич-

ну широту з класичних формул геодезії:

2 2

cos
1 sin

GD
CM

GD

x 


 

a
e

,

2

2 2

(1 )sin
1 sin

GD
CM

GD

y  


 

a e
e

.

Зворотна задача — переведення геоцентрич-
них координат у геодезичні для метеорних висот 
і довільних широт. Задача ставиться аналогічним 

чином — для того ж еліпсоїда за обчисленими 

геоцентричною широтою та висотою GC , GCh  

(CO, рис. 1) деякої точки O на метеорі (чи іншо-

го об’єкта на балістичній траєкторії) отримати 

її геодезичні аналоги GD , GDh . Тобто, відомим 

вважається вектор COR , і планується використа-

ти аналогічний векторний підхід.

Наявність відомого вектора COR  означає, що 

відомі геоцентричні прямокутні координати 

точки О, а саме  ,CO COx y , однак допоміжний 

вектор CMR  — невідомий (у підручниках з вищої 

геодезії [14] можна знайти інформацію про те, 

що така зворотна задача вирішується чисельно). 

Будемо виходити з таких міркувань: пряма нор-

малі з точки О до поверхні еліпсоїда має, з одно-

го боку, проходити через точку О, тобто описува-

тись рівнянням

 ( )CO N COy y A x x   , (3)

де NA  — деякий наразі невідомий коефіцієнт, 

що відображає тангенс кута нахилу нормалі до 

осі X. З іншого боку, вона має бути нормаллю до 

дотичної до еліпса в шуканій точці М, тобто мати 

прямокутні координати  ,CM CMx y . Рівняння до-

тичної до еліпса має вигляд

2 2 1CM CMxx yy
 

a b

у канонічному вигляді, або 

2 2

2
CM

CM CM

xy x
y y

  
b b
a

,

де тангенс кута нахилу відповідно є 

2

2
CM

T
CM

xA
y

 
b
a

,

а отже для нормалі він буде 

 

2

21 CM
N T

CM

yA A
x

  
a
b

. (4)

Підставляючи отримане значення у вираз (3), 

отримаємо рівняння прямої — нормалі до еліп-

са, яка також проходить через точку О:

2

2 ( )CM
CO CO

CM

yy y x x
x

  
a
b

,

а безпосередньо для шуканої точки з координа-

тами  ,CM CMx y  отримаємо вираз

 

2

2 ( )CM
CM CO CM CO

CM

yy y x x
x

  
a
b

. (5)

Маємо двоє невідомих  ,CM CMx y , але оскіль-

ки точка М лежить на поверхні еліпса, можна 

скористатись його рівнянням

 

2 2

2 2 1CM CMx y
 

a b
, (6)

виразити CMy  через CMx  та підставити у вираз 

(5). Остаточно отримаємо рівняння для чисель-

ного розв’язку (ми скористалися методом ділен-

ня відрізка навпіл):

 

2

2 2

2

1 1 0
1

CO CO

CM CM

x y
x x

 
    

  

a
b

b
a

. (7)

Після знаходження CMx  знайдемо CMy  з ви-

разу (6).

Також можна знайти величини

arctg( / )CM CM CMy x  , 0CMx  ,

2 2
CM CM CMR x y  .

Далі у зворотному порядку MO CO CM R R R , 

де шукана висота є довжиною вектора MOR : 

GD MO MOh R  R .
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А геодезична широта знайдеться з виразу

arctgGD NA  ,

де NA  знаходиться з (4) після розв’язку рівнян-

ня (7).

АНАЛІЗ ОТРИМАНИХ РЕЗУЛЬТАТІВ 

Для остаточного аналізу розв’язку поставленої 

практичної задачі будемо розглядати такі вели-

чини: 0GD GC     , 0GC GDh h h    , S  — 

відповідна довжина дуги меридіана на поверхні 

еліпсоїда, що відповідає зміщенню при нане-

сенні на карту замість геодезичної широти GD  

геоцентричної GC . Остання визначається за на-

ближеною формулою 12 1 2( )GD GDS M   , яка в 

нашому випадку має вигляд

( )GDGC GD GCS M   ,

де GDGCM  — значення радіуса меридіана для се-

редньої широти ( ) / 2GDGC GD GC    , яке ви-

значається за відомою з геодезії формулою

2

2 2 3/2
(1 )

(1 sin )GDGC
GDGC

a eM
e




 
 .

Для розрахунків ми використали, як і раніше 

в роботі [6], параметри земного еліпсоїда GRS 

80 [13], 6378.137a  км, 0.08181919e  , хоча для 

даної задачі тип моделі не відіграє суттєвої ролі. 

Залежність ( )GDf   , розраховану для висоти 

100 км, приведено на рис. 2.

Там же вказано шкалу для довжини S  дуги ме-

ридіана, яка пов’язана з   майже лінійною за-

лежністю. Як видно з рис. 2, дана крива має фор-

му, дуже схожу на косинусоїду з максимумом на 

45° — суцільна лінія відображає cos(2 / 2)GD  . 

Загалом видно, що величина  , яка відповідає 

куту COD (або SOM) на рис. 1, має зменшува-

тися, як і S , зі збільшенням висоти, тоді як різ-

ниця висот h , яка дорівнює нулеві на поверхні 

еліпсоїда, — має збільшуватися. При збільшенні 

висоти від 0 до 200 км різниця широт зменшу-

ється від 0.19242° (для 0H  , тобто для поверхні 

еліпсоїда дане значення за допомогою формули 

(1) можна перевірити) до 0.18656° (від 11.54ʹ до 

11.19ʹ) для 45GD   , де відхилення максималь-

не; довжина дуги меридіана при цьому зменшу-

ється відповідно від 21.4 до 20.7 км). Для широти 

30° (та близько 60°) різниця широт при аналогіч-

ному збільшенні висоти змінюється від 0.166° до 

0.161° (від 9.98ʹ до 9.68ʹ); дуга меридіана зменшу-

ється від 18.4 до 17.9 км відповідно. Звідси стає 

очевидним, що при нанесенні сліду метеора на 

карту обов’язково слід робити перехід від гео-

центричних координат, розрахованих у відповід-

ності до [6] та описаного в даній роботі підходу, 

до геодезичних. Аналогічно необхідно робити 

перехід від геодезичних координат, розрахова-

них, наприклад, при денних спостереженнях, 

до геоцентричних для подальшого розрахунку 

геліо центричних координат метеороїда та еле-

ментів його орбіти.

Рис. 3. Залежність різниці геодезичної та геоцентричної 

висоти від геодезичної широти для висот 100 км та 200 км

Рис. 2. Залежність різниці  геодезичної та геоцентрич-

ної широти для висоти 100 км та відповідної довжини S 

дуги меридіана від геодезичної широти GD
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Рис. 4. Залежності геодезичної широти від геоцентричної 

для еліпсоїдів з різними значеннями ексцентриситету, та 

зміщення максимуму різниці широт (нормалізованих 

на одиницю) у бік зменшення геоцентричної широти, 

розраховані для висоти 100 км. Також приведені зобра-

ження відповідних еліпсів — числа відповідають десятим 

долям значень ексцентриситетів (наприклад, 7 відпові-

дає значенню ексцентриситету 0.7), e — ексцентриситет 

земного еліпсоїда GRS 80

На відміну від різниці широт, різниця між гео-

дезичною та геоцентричною висотами є зовсім 

незначною (рис. 3) і становить на широті 45°, де 

вона максимальна, лише приблизно півметра на 

висоті 100 км, та 1.1 м на висоті 200 км. Даний 

результат не виглядає дивним, бо довжина дуги 

меридіана, що відповідає різниці широт (тоб-

то куту SOM на рис. 1) в 0.19° дорівнює всього 

близько 350 м з висоти 100 км і 700 м з висоти 

200 км. Очевидно, даною різницею в геодезич-

ної і геоцентричної висот можна знехтувати як в 

метеорних дослідженнях, так і в більшості задач 

балістики. 

Слід зауважити, що на відміну від прямого пе-

реходу від геодезичних координат до геоцентрич-

них зворотний перехід використовує чисельний 

розв’язок рівняння (7), що займає певний час. 

Оскільки при обробці зображень метеора часто 

використовуються обчислення його кінематич-

них та фотометричних параметрів вздовж усього 

сліду — а це може складати декілька сотень то-

чок у відповідності до роздільної здатності відео-

камери — дана затримка у розрахунках може 

бути суттєвою. Особливо така затримка у пере-

рахунку є негативним фактором при обчислен-

ні кінематичних параметрів об’єктів в задачах 

балістики, які часто вимагають даних в режимі 

реального часу. Для того щоб уникнути подіб-

ної затримки, зважаючи на вигляд залежності 

  на рис. 2, можна вдатися до апроксимації 

елементарними функціями. Як уже згадувалося, 

дана залежність дуже близька до косинусоїди з 

максимумом на 45°, тобто можна скористатися 

апроксимацією виду

 cos 2
2H GCA      

 
, (8)

де амплітудний множник HA  загалом є функці-

єю висоти (оскільки зараз йдеться про зворотний 

перехід від геоцентричних до геодезичних ко-

ординат, у формулі використано значення GC , 

тому що воно є вхідним параметром). Тут слід за-

уважити, що максимум величини   (рис. 2) не 

відповідає строго 45° для жодної з широт, а зна-

ченням 44.906GC    та 45.095GD   . Близь-

кість до 45° зумовлена невеликим значенням 

ексцентриситету земного еліпсоїда. Якщо для 

порівняння розглянути залежність ( )GCf    

для еліпсоїдів з більшими ексцентриситета-

ми (рис. 4) то стає видно зміну залежності GD  

від GC , а також зміщення максимуму   у бік 

зменшення значень GC  (і аналогічне зміщення 

в бік збільшення значень GD ). 

На рис. 4 для порівняння приведено нормалі-

зовані значення параметрів   в їхніх максиму-

Таблиця 1. Значення досліджуваних параметрів 
у максимумах різниці геодезичної та геоцентричної 
широт для еліпсоїдів з різними ексцентриситетами 
для висоти 100 км у відповідності до рис. 4

Ексцентриситет GD GC 
MAX

H, м S, км

Земля, GRS 80 45.10° 44.91° 0.19° 0.56 21.1

0.3 46.34 43.68 2.66 109.4 288.5

0.5 49.07 40.99 8.08 1 019.1 824.2

0.7 54.39 35.78 18.66 5 616.7 1612.5

0.9 66.25 24.13 42.12 35 638.2 1954.2
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мах для ( )GCf   , а абсолютні значення вели-

чин в максимумах приведено у табл. 1.

Тим не менш, апроксимація функцією (8) за-

лежності ( )GCf    для земного еліпсоїда дає 

значення 0.18945HA    для висоти 100 км, та 

0.18658HA    для висоти 200 км, а відповідні 

стандартні відхилення апроксимації 0.00022° та 

0.00021°, або 0.79ʹ та 0.76ʹ (відповідні довжини 

дуг меридіана 25 та 23 м). Максимальне відхи-

лення при цьому у діапазоні 0 ...90   становити-

ме 0.00031° (1.12ʹ), що приблизно відповідатиме 

відстані 35 м на поверхні Землі. Загальний ви-

гляд функції (8) при цьому буде мати вигляд

 0 1 cos 2
2GCA A H       

 
,

де 0 0.19232A   , A
1
  2.87·10/км, висота H — 

в кілометрах, а різниця широт   — у градусах. 

Очевидно, що для задач метеорної астрономії 

цього достатньо. Однак для задач балістики по-

трібна вища точність, а тому функцію апрокси-

мації слід підбирати точніше, користуючись при 

цьому, наприклад, даними рис. 4.

ВИСНОВКИ

В результаті розгляду проблеми точності кінема-

тичної обробки одночасних двосторонніх відео-

спостережень метеорів та балістичних об’єктів у 

земній атмосфері було отримано такі результати. 

Використання геоцентричної СК у ролі осно-

вної дає ряд переваг в обчисленнях кінематич-

них параметрів швидких динамічних об’єктів у 

атмосфері, таких як висоти над рівнем земного 

еліпсоїда, швидкості об’єктів, напрямок руху, 

дальності до пунктів спостережень тощо. Її слід 

використовувати при нічних спостереженнях 

метеорів, коли кутові координати об’єктів роз-

раховуються в екваторіальній СК, а також далі 

при перерахунку в геліоцентричні координати, 

що слугують для обчислення елементів орбіт ме-

теороїдів. Однак при нанесенні проєкцій рухо-

мих атмосферних об’єктів на карти слід робити 

попередньо обов’язковий перехід до геодезич-

них координат, особливо в задачах пошуку мож-

ливих залишків метеорів (метеоритів), оскільки 

різниця геоцентричної та геодезичної широт 

може сягати більше 20 км для середніх широт. 

При денних спостереженнях, коли базовими є 

горизонтальні СК та відповідні їм геодезичні ко-

ординати динамічних атмосферних об’єктів, слід 

робити перерахунок спочатку до топоцентрич-

них прямокутних СК, а далі — до геоцентричної 

СК для подальшого обчислення елементів орбіт 

метеороїдів. При цьому слід використовувати 

геоцентричну СК для зв’язку віддалених гори-

зонтальних СК при траєкторних вимірюваннях 

балістичних об’єктів. Різницею висот в геоцен-

тричній та геодезичній СК можна знехтувати для 

більшості задач у діапазоні 0…200 км, оскільки 

вона становить величину порядку одного ме-

тра. Також було виведено альтернативний метод 

чисельного розв’язку зворотної задачі переходу 

від геоцентричних координат до геодезичних. З 

урахуванням того, що чисельний розв’язок є від-

носно повільною процедурою, а на сліді метеора 

може налічуватися багато сотень точок, пропо-

нується використовувати апроксимацію залеж-

ності ( )GCf    у вигляді функції косинуса з 

максимумом на широті 45°. Похибка через таку 

апроксимацію не перевищує 35 м (1.12ʹ) у діа-

пазоні висот 0…200 км, чого достатньо при об-

робці спостережень метеорів, однак замало при 

розв’язку балістичних задач — у цьому випадку 

підбір апроксимаційних функцій має бути по-

глиблений та більш деталізований.

Роботу виконано в Астрономічній обсервато-

рії, на фізичному факультеті, на факультеті 

комп’ютерних наук та кібернетики Київського 

національного університету імені Тараса Шевчен-

ка в рамках фінансування Міністерства освіти і 

науки України:

  Держбюджетна тема № 22БФ023-02 «Діагнос-

тика пилу в активних малих тілах Сонячної системи 

та навколоземному космічному просторі»;

  Держбюджетна тема № 22БФ023-01 «Реля-

тивістська гравітація, темна матерія і темна енер-

гія в позагалактичних та космологічних об’єктах»;

  Держбюджетна тема № 22-БФ015-03 «Об-

числювальні алгоритми і оптимізація для штучно-

го інтелекту, медицини та оборони»;

  В рамках виконання завдань перспективного 

плану розвитку наукового напряму «Математичні 

науки та природничі науки» Київського національ-

ного університету імені Тараса Шевченка.
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IMPROVING THE USE OF GEODETIC, GEOCENTRIC, AND TOPOCENTRIC 

COORDINATE SYSTEMS IN METEOR ASTRONOMY AND RELATED TASKS 

The problem of using the geodetic, geocentric, and topocentric coordinate systems in video observations’ processing of meteors 

and other dynamical objects in Earth’s atmosphere is considered. For meteor heights in a range of 0…200 km and arbitrary 

Earth’s ellipsoid latitudes, the following values are calculated: the difference between geodetic and geocentric latitudes, the 

meridian arc length corresponding to this shift, and the difference between geocentric and geodetic altitudes above the Earth’s 

ellipsoid. The carried-out calculations allowed us to conclude that the geocentric coordinate system is optimal for the calcula-

tion of kinematic parameters of meteors and trajectory measurements of ballistic objects at all-range altitudes and long distances 

between observation points without using horizontal coordinate systems as intermediate ones. This coordinate system is also 

used in the computation of heliocentric orbit elements of meteoroids. 

It is noted that the transition from the geocentric to the geodetic coordinate system is necessary for mapping the projections 

of the meteor trajectory to search for their remnants — meteorites. The reason is related to the difference between them, which 

can reach 11 arcmin for objects located at an altitude of 100 km above the level of the Earth’s ellipsoid, which corresponds to the 

shift of 21 km. The difference between geocentric and geodetic altitudes is inessential and amounts to half a meter at an altitude 

of 100 km and slightly more than one meter at 200 km and can be neglected in meteor calculations and most ballistic tasks. 

These considerations formed the basis for our proposed alternative vector method for the inverse transition from geocentric 

to geodetic coordinates and the numerical solution of the corresponding equation. In order to decrease the calculation time 

for mass processing, it is recommended to change the numerical processing of the inverse task by fitting it with elementary 

functions. An example of fitting is given. It brings to the maximal deviation in latitude near one arcmin, which corresponds to 

approximately 35 meters. It is noted that such precision is satisfactory for meteor measurements, but for ballistic problems, the 

accuracy of fitting must be improved.

Keywords: meteor, video observations of meteors, meteor height calculation, meteor trajectory projection onto the Earth map, 

geodetic coordinate system, geocentric coordinate system, calculation precision for kinematic parameters of meteors.
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ASTEROID POSITIONS BASED ON THE DUSHANBE PART 
OF THE FON PROJECT OBSERVATIONS

We present the results of asteroid images’ identification and creation of positional catalogs based on digitized photographic observations 

within the framework of the Northern Sky Survey (FON project). Namely, the cooperation between the Ukrainian Virtual Observatory 

and the Institute of Astrophysics of the Academy of Sciences of Tajikistan makes it possible to expand this work by involving numerous 

additional archives of digitized observations and processing services to obtain new original data about the small Solar system bodies.

The Dushanbe part of the FON project is represented by about 1570 photographic plates obtained in 1985—1992 at the Gissar As-

tronomical Observatory of the Institute of Astrophysics of the Academy of Sciences of Tajikistan. To the moment, their digitization and 

further scanning processing were completed, and a catalog of equatorial coordinates and stellar magnitudes for all registered objects 

on the plates was created.

In parallel with solving the main task of the project to create a catalog of stars and galaxies, we analyzed the results of processing 

the plates to search for images of asteroids and comets and to create a catalog of their coordinates and magnitudes. More than 2200 

positions of asteroids and comets were obtained with visual magnitudes from 7m to 16.5m. All positions of the asteroids were compared 

with the ephemeris. A preliminary analysis of the O-C differences and their comparison with similar results obtained from the digitized 

observations of the Kyiv and Kitab parts of the FON project are conducted. The authors note some differences in the accuracy of the 

compared catalogs and also analyze the reasons for this and the possibilities of reducing their impact.

In addition, the catalog includes several positions of Pluto and comets that were also identified in the negatives.

Keywords: data archives, digitized observations, catalog, asteroid positions.
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1. INTRODUCTION 

At the end of the 20th century, six observatories took 

part in the implementation of the Nothern Sky Sur-

vey (FON) project, namely: the Main Astronomical 

Observatory of Ukraine, the Zvenigorod Observatory 

of Russia, the Zelenchuk Observatory of Russia, the 

Abastumani Observatory of Georgia, the Gissar Ob-

servatory of Tajikistan and the Kitab Observatory of 

Uzbekistan. Our predecessors I. G. Kolchinsky and 

A. B. Oneginа were the founders of this project [6]. 

The most modern vision of the stages of project re-

alization was presented by Pakuliak [10]. The main 

observations were carried out in 1981-1991, and 

later, separate processing of the observational mate-

rial was carried out by Kislyuk [5] and Yatsenko [21]. 

However, their complete processing on a global scale 

seemed to be an unrealistic task due to various objec-

tive and subjective reasons. One of them was the huge 

amount of data and the large amount of time spent 

on calculations. Only with the development of digi-

tal technologies in the field of image processing and, 

most importantly, software for scientifically focused 

processing of such digitized data this unrealistic task 

became feasible [18—20]. As a result, it became pos-

sible to perform a complete digitization of all astro-

plates, their processing, and extracting data of all ob-

jects fixed on them.

All observations of the Main Astronomical Obser-

vatory (MAO), Kitab, and Gissar observatories, as 

the most numerous and continuous, were digitized in 

the same way and processed according to the meth-

ods and software developed at the MAO for process-

ing of digitized images [1, 11, 12]. As a result, for 

each of the above three observational locations (or 

FON-Kyiv, FON-Kitab, and FON-Dushanbe parts 

of the project, respectively), three stellar catalogs of 

coordinates and magnitudes of stars and galaxies were 

compiled [2, 7, 23]. Together, they make up data for 

about 45 million stars, down to 16-17 stellar mag-

nitude. Obtaining such a huge amount of data and, 

most importantly, its expansion to the region of faint 

stars would have been impossible within the frame-

work of previous implementations of the project.

In parallel with the task of creating stellar catalogs, 

we continued to solve an additional task of searching 

for images of small bodies of the Solar system and 

separating their positional data from all data pro-

cessing results. For the first two parts FON-Kiev and 

FON-Kitab, this work was done, and as a result, two 

catalogs were compiled, including more than 5000 

positions and magnitudes of asteroids and comets 

[16, 17]. The results for the third part of FON-Du-

shanbe are presented below.

2. METHODS AND MATERIALS

Observations were carried out in 1985—1992 on the 

Zeiss-400 astrograph (Marsden code 190, D/F = 

= 400/2000) at the Gissar Astronomical Observato-

ry near Dushanbe. The collection of plates includes 

about 1570 negatives covering the northern hemi-

sphere from 8° to +90°. Plate digitization began 

in 2017 using a commercial Microtek ScanMaker 

1000XL Plus scanner. The digitizing options used a 

resolution of 1200 dpi with 16-bit gray levels. The 

first results of this work were published by Mullo-Ab-

dolov [8, 9].

Images of all objects registered on plates were 

processed using the advanced software complex for 

CCD images processing MIDAS/ROMAFOT in the 

LINUX environment. Additional software modules 

developed and implemented in the Main Astronomi-

cal Observatory of the NAS of Ukraine provide both 

the digitized image processing and the final prod-

uct as a catalog of equatorial coordinates , , and 

magnitudes of all registered objects. The equatorial 

coordinates were obtained in the reference system of 

Tycho-2 at the epoch of the exposition of each plate. 

The photometry of stars was made on the principles 

implemented in processing the plates of the FON 

project by Andruk [3], using photoelectric measure-

ments of stars to construct the characteristic curves 

of each plate described by Relke [13]. Photographic 

B-magnitudes of objects were calibrated with photo-

electric standards. 

All these processing results were directly used to 

identify asteroids and compile a catalog. Asteroids 

were identified by their coordinates and magnitudes. 

The diameter of the image and the maximum inten-

sity of its central pixel were also taken into account. 

The asteroid identification process may be described 

in a few steps, such as:

1) software identification of the calculated coor-

dinates of all registered objects on the plate with the 
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Figure 1. Distribution of equatorial coordinates of all 2269 

identified asteroids

ephemeris coordinates of asteroids generated by the 

online services of the JPL website (https://ssd.jpl.

nasa.gov/tools/sb_ident.html for a given moment of 

observation [4];

2) comparison of the identified coordinates of as-

teroids on the plate with the coordinates of the near-

est stars from the Gaia DR3 catalog to eliminate am-

biguous identifications of asteroids. 

We used the last step to discard the positions of 

asteroids in cases where the asteroid coordinates are 

close or coincide with the coordinates of stars and 

their magnitudes are approximately the same, or 

the asteroid has a lower brightness. The radius of the 

neighborhood for the analysis of the degree of close-

ness of the coordinates was chosen experimentally 

and was usually 5 to 10 arcseconds.

This approach is empirical and approximate. We 

did not perform a more accurate analysis of close 

images using photometric sections. And since the 

goal of the work is not the identification itself (see, 

for example, other software by Savanevych [14, 15], 

but the determination of high-precision coordinates 

of asteroids, we do not expect to get good accuracy 

for the cases of poorly separated several images, one 

of which is not point-like due to the motion of the 

asteroid. 

3. MAIN RESULTS

After identification and data analysis, 2269 positions 

and magnitudes of asteroids were compiled into a 

preliminary catalog based on the results of processing 

digitized photographic plates of the FON-Dushan-

be project part. The catalog includes data mainly on 

Main belt asteroids, as well as isolated data on Mars-

crosser asteroids, Jupiter Trojan asteroids, and 1+km 

Near-Earth Object. Separate data on 29P/Schwas-

smann-Wachmann and 192P/Shoemaker-Levy co-

mets and Pluto positions are also present here.

The quantitative and qualitative characteristics of 

the catalog data were analyzed. Fig. 1 shows the distri-

bution of the equatorial coordinates of all 2269 iden-

tified asteroids for FON-Dushanbe observations. The 

number of asteroid positions by years of observation 

and by each visual magnitude interval is presented in 

Fig. 2. Asteroids of visual magnitude down to 17.2 

have been detected. To compare the results with the 

Figure 2. Distribution of identified asteroids by years (left) and visual magnitudes Mv (right). Dark gray columns — FON-Kyiv; 

light gray columns — FON-Kitab; black columns — FON- Dushanbe observations
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Figure 4. Histograms of the distribution of O-C differences on both coordinates for all asteroid positions (small dotted line — 

FON-Kyiv, dotted line — FON-Kitab, solid line — FON-Dushanbe observations)

other two parts of the project’s observations, we note 

that asteroids of visual magnitude down to 16.2 were 

identified only in the FON-Kyiv observations. As for 

fainter asteroids down to 17—17.5, they were also de-

tected in the FON-Kitab observations. This required 

a more thorough and rigorous approach to their iden-

tification on scans, especially under the conditions of 

closeness of the coordinates of faint stars.

To assess how real or unrealistic the positions of 

faint asteroids we obtained are, for a separate plate 

in Fig. 3, we showed three distributions of B magni-

tude for stars from the Gaia catalog selected for the 

plate area (1),  all objects registered on the plate (2), 

and identified stars (3). The distribution of all iden-

tified asteroids from FON-Dushanbe observations is 

also schematically added here in red color. All data 

are presented by intervals of stellar magnitudes В. To 

match the scale of magnitudes, when constructing 

the figure, it was taken into account that the differ-

ence B-G(Gaia) is approximately equal to 1.

Based on this, we can conclude that the images 

of faint stars of the 17-th magnitude identified by us 

may be real, and not fake, on the plates of the best 

quality. However, this may be true for asteroids with 

a low rate of change in RA and DEC coordinates in 

the plane-of-the-sky.

All positions of asteroids were compared with the 

JPL DE431 ephemeris. The O-C differences in both 

coordinates for all asteroids are presented in Fig. 4. 

Additionally, this figure also shows similar results 

for all asteroid positions from the FON-Kyiv and 

FON-Kitab observations. The scatter of O-C  values 

is greater in both coordinates for the FON-Dushanbe 

observations than for the FON-Kyiv and FON-Kitab 

observations. A systematic shift of O-C  in the RA 

coordinate is also noticeable for all FON-Dushanbe 

positions of the asteroids.

Figure 3. Celestial object numbers on individual plate № 713
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4. DISCUSSION 

The reasons for the appearance of systematic O-C  

shifts in the positions of asteroids required further 

analysis.

First, we selected several plates, where many aster-

oids with large values of O-C differences and a clear 

systematic shift were detected. The coordinates of all 

stars from these plates were obtained. For stars iden-

tified with those from the Gaia catalog, O-C  differ-

ences were calculated for both RA and DEC coor-

dinates (Fig. 5). From the analysis of the differences 

both separately in stellar magnitude intervals and as a 

whole, no systematic shifts, characteristic for the po-

sitions of asteroids, were found in stellar coordinates.

Secondly, the O-C differences of asteroids were 

analyzed depending on the rate of change of their 

coordinates RA and DEC in the plane-of-the-sky at 

the moments of observation. The results for all aster-

oid positions are shown in Fig. 6. A clear correlation 

of the O-C differences of asteroids with the values of 

their rate was found in the RA coordinate. For aster-

oids with higher rates, the largest values of the O-C 

differences and their significant shift are observed. 

Probably, this shift may be the result of a systemic 

underestimation of time in the asteroid positions, 

which is also noted by Yizhakevych [22]. According 

to the preliminary estimates, its value can reach sev-

eral minutes.

As is known, the position of moving objects is 

characterized by two coordinates and the moment of 

observation time with which these coordinates are as-

sociated. If the coordinates are correctly determined, 

taking into account all the distorting influences, then 

the inaccurate moment of time can significantly 

change the position of the object to the impossibility 

of its further use. 

In the case when the error due to inaccurate time 

moments has a systematic component, it can be de-

termined by analyzing O-C arrays and artificially cor-

recting time values. If individual errors in the obser-

vation time are random and chaotic, then it is unreal-

istic to improve such positions of asteroids.

Therefore, to determine the above systematic 

component in inaccurate time accounting, modeling 

of the differences of O-C was performed. The model-

ing results with a time shift of +1.5 or +3 minutes 

show a decrease in the systematic shift of the O-C dif-

ferences. The changes obtained as a result of this are 

shown both in Fig. 6 and Fig. 7.

In 2020, due to communication with observers 

(A. Mullo-Abdolov, H. Relke. Personal messages, 

11/19/2020), we learned that the original observation 

log was found, which was lost earlier due to insur-

mountable emergency circumstances. Note that for 

processing the observations, we used an electronic 

copy of the observational data, which is stored at the 

Gissar Observatory. Preliminary analysis of several 

records from this log showed the difference between 

the recorded original moments of observations from 

the log and the ones we used. This difference was sys-

tematic and amounted to 1.5 minutes. This value was 

used by us as a possible systematic time shift in mod-

eling changes in the O-C  of asteroids.

Fig. 7 presents the O-C  distribution of asteroids, 

where there is a sufficient shift of the vertices and the 

histograms themselves as a whole along the RA co-

ordinate after adding a correction equal to +1.5 or 

+3 minutes to each observation time. Similar smaller 

changes are also characteristic of the DEC coordi-

nate. This indicates that the introduction of correc-

tions of +1.5 or +3 minutes to all observation time 

moments leads to a systematic improvement of the 

results, while the most optimal solution is the addi-

tion of +3 minutes.

On the other hand, such a large value for correct-

ing the time of observations is not confirmed by ob-

servers as possible. And the most likely correction is 

Figure 5. Distribution of O-C differences calculated between 

the coordinates determined from plate No. 1108 and identified 

from the Gaia DR2 catalog for 14103 stars
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Figure 6. Dependence of O-C differences on the rates of RA, DEC coordinates changes for all asteroid positions (blue markers — 

time moment, yellow markers — time moment +3 minutes)

+1.5 minutes. Therefore, this issue is controversial 

and uncertain.

5. CONCLUSION

The search for images of small bodies of the Solar 

System based on digitized photographic observations 

of the Northern Sky Survey has been completed. A 

large-scale search was carried out using an analyti-

cal method and based on the results of full reduction 

processing of digitized negatives. Based on the ma-

terials of the third part of the FON project in Du-

shanbe, a catalog of more than 2200 positions and 

magnitudes of asteroids was obtained. In total, cata-

logs compiled for the three parts of the project com-

prise more than 7000 positions and magnitudes of 

asteroids and comets, including one position of Plu-

Figure 7. Histograms of the O-C distribution on both coordinates after correction of each observational time moment (small 

dotted line — time moment; dotted line — time moment + 1.5 min; solid line — time moment +3 min)
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the observations. Such errors can be analyzed and, if 

possible, taken into account.

The use of new digital observation processing 

technologies allows us to increase the total number 

of positions of small bodies of the Solar System in 

previous years, as well as to increase their accuracy. 

Dense coverage of asteroid orbits with missing high-

precision position data can be useful not only for 

modern ephemeris calculations but also for studying 

the evolution of asteroid orbits over time, non-gravi-

tational effects, etc. 

These data can be obtained from the digitized ob-

servational archives of the UkrVO (Ukrainian Vir-

tual Observatory) and IVOA (International Virtual 

Observing Alliance) databases. The magnitudes of 

asteroids, determined simultaneously with their co-

ordinates, can be used to determine the photomet-

ric characteristics of asteroids and to construct light 

curves and phase dependences.

to. These catalogs are placed on the UkrVO website 

(http://gua.db.ukr-vo.org/starcatalogs.php) and in 

the Strasbourg Astronomical Data Center (http://

cdsweb.u-strasbg.fr). 

The precise timing of each exposure on the photo-

graphic plate, as it is required when observing mov-

ing celestial objects, was not a necessary requirement 

for observing stellar areas in the FON project imple-

mentation. Therefore, using these observations to 

determine the exact positions of asteroids may lead 

to some increase in error and a decrease in positional 

accuracy. However, the uniformity of observation 

tools, methods of data digitization and their process-

ing lays the foundations for obtaining homogeneous 

series of asteroid positions. Although there are some 

differences in the accuracy of the asteroid coordi-

nates between the three catalogs of the three parts 

of the project, they can be explained by random or 

sometimes systematic errors in the exact timing of 
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ПОЛОЖЕННЯ АСТЕРОЇДІВ ІЗ СПОСТЕРЕЖЕНЬ ЗА ПРОЄКТОМ ФОН В ДУШАНБЕ

Наведено результати ідентифікації зображень астероїдів та робіт зі створення позиційних каталогів на основі оциф-

рованих фотографічних спостережень у рамках фотографічного огляду північного неба (проєкт ФОН). Співпраця 

між Українською віртуальною обсерваторією та Інститутом астрофізики Академії наук Таджикистану дозволяє роз-

ширити цю роботу через залучення численних додаткових архівів оцифрованих спостережень та сервісів обробки для 

отримання нових оригінальних даних про малі тіла Сонячної системи.

Душанбинська частина проєкту ФОН представлена приблизно 1570 фотопластинками, отриманими в 1985—1992 

роках у Гіссарській астрономічній обсерваторії Інституту астрофізики Академії наук Республіки Таджикистан. На 

даний момент завершено їхнє оцифрування та обробка сканів, а також отримано каталог екваторіальних координат і 

зоряних величин для всіх зареєстрованих об’єктів на пластинках.

Паралельно з вирішенням основного завдання проєкту зі створення каталогу зірок і галактик за результатами об-

робки пластинок виконувався пошук зображень астероїдів і комет задля створення каталогу їхніх координат і зоря-

них величин. Було отримано більше 2000 положень астероїдів і комет з візуальними величинами від 7m до 16.5m. Усі 

положення астероїдів порівнювались з ефемеридами. Проведено попередній аналіз різниць O-C астероїдів та їхнє 

порівняння з аналогічними результатами, отриманими з оцифрованих спостережень Київської та Китабської частин 

проєкту ФОН. Автори відзначають деякі відмінності точностей порівнюваних каталогів, а також аналізують причини 

та можливості зменшення їхнього впливу.

Крім того, у каталог додано кілька положень Плутона і комет, які також були ідентифіковані на негативах.

Ключові слова: архіви даних, оцифровані спостереження, каталог, положення астероїдів.



88 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2023. Т. 29. № 5

UDC 524.8

https://doi.org/10.15407/knit2023.05.088

O. V. KOMPANIIETS, junior researcher at the Main Astronomical Observatory of the NAS of Ukraine, 

Post-graduate student at the Institute of Physics of the NAS of Ukraine

https://orcid.org/0000-0002-8184-6520

E-mail: kompaniets@mao.kiev.ua

Main Astronomical Observatory of the National Academy of Sciences of Ukraine

27 Akademik Zabolotnyi Str., Kyiv, 03143, Ukraine

MULTIWAVELENGTH PROPERTIES OF THE LOW-REDSHIFT 
ISOLATED GALAXIES WITH ACTIVE NUCLEI MODELLED WITH CIGALE

Using the CIGALE software, we present the preliminary results of a multiwavelength analysis of eighteen low-redshift isolated galaxies 

with active nuclei (isolated AGNs). This sample was formed by cross-matching the 2MIG isolated AGNs sample with the SDSS DR9 

catalog. The host galaxies of this sample have not undergone a merger for at least three billion years, making them a unique laboratory 

for studying interactions between various astrophysical processes without the complicating factors of merging with other galaxies or 

the effects of a denser environment. In addition, the study of isolated AGNs can provide valuable information about the evolution and 

activity of galaxies in the broader context of the distribution of large-scale structures of the Universe. First, we seek to understand how 

the environment affects the physical processes involved in the accretion of matter onto supermassive black holes in these galaxies. 

Secondly, to what extent do processes of star formation or degeneration of nuclei activity continue the evolution of these galaxies? 

Third, how does the localization of isolated AGNs in voids or filaments of a large-scale structure determine the properties of this envi-

ronment at the low redshifts?

Using observable fluxes from UV to the radio ranges from archival databases of space-born and ground-based observatories 

(GALEX, SDSS, 2MASS, Spitzer, Hershel, IRAS, WISE, VLA), we estimated the contribution from the emission of an active nucleus 

to the galaxy’s total emission, the stellar mass, and the star formation rate. The mass of the stellar component falls from 1010 MSun and

1011 MSun. The star formation rate for most galaxies (except UGC 10120) does not exceed 3 MSun per year. The best SED fittings (with 
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1. INTRODUCTION

The isolated galaxies are important components 

of the large-scale structure (LSS) of the Universe. 

Their location in the lower environment allows one 

to study the physical properties (star-formation rate, 

nuclear activity, morphological and multiwavelength 

features, mass distribution, interstellar medium, sat-

ellite galaxies at the outskirts of their host haloes, 

past merging, etc.) without the influence of signifi-

cant neighboring galaxies as comparing with galax-

ies in the tightly populated groups or clusters (see, 

the pioneering works by Karachentseva [15—17] as 

well as other articles [6, 12, 14, 18, 27, 28, 30, 39, 

40, 43], e.g., in frame of the collaborative AMIGA 

project [33, 34, 37, 47]. For example, a comprehen-

sive analysis of the 2MASS Isolated Galaxy catalog 
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(2MIG) in the near-infrared and optical ranges [28] 

has demonstrated a significant impact of the envi-

ronment on the color parameters of isolated galaxies. 

In this sense, isolated galaxies with active nuclei (iso-

lated AGNs) are excellent laboratories for studying 

active and other processes regulated by only intrinsic 

factors and analyzing the presence/absence of feed-

back from an active nucleus [10, 31]. 

We consider the sample of 61 isolated AGNs at 

the redshift z < 0.05, which was formed by cross-

matching the 2MIG catalog [19] with the Catalog 

of quasars and AGNs [48], where the restriction was 

used for stellar magnitude K
s 

< 12.0 mag and radi-

al velocity V
r 

< 15000 km/s [31]. We used available

observational data from different ground-based and 

space-born observatories to obtain multiwavelength 

properties of 2MIG isolated AGNs and to estimate 

the general properties of these galaxies.

Multiwavelength properties of several galaxies 

from this sample of low redshift galaxies were already 

provided, including properties in the X-ray spectral 

range [22, 26, 50, 52]. It was noted that all these ob-

jects are very faint in X-ray in comparison with the 

AGNs in a more dense environment [1, 9, 11, 23, 

25, 35, 49]. A part of these galaxies has a reflection 

component in X-ray spectra with different reflection 

fractions in addition to the primary power-law con-

tinuum [38, 45]. In the latest research [32], the radio 

properties of 61 isolated AGNs were analyzed: the 

typical spectral flux densities at 1.4 GHz are between 

3 and 20 mJy, so these galaxies are also faint in the 

radio band; however, two galaxies, PGC35009 and 

NGC6951, displayed higher-than-average flux den-

sities in the 50 to 200 mJy range; in contrast, two gal-

axies, ESO483-009 and ESO097-013, exhibited sub-

stantial spectral flux densities of 352 and 1200 mJy, 

respectively, while flux densities for 10 isolated AGNs 

were less than 3 mJy. At the same time, an analysis of 

the AMIGA sample of isolated galaxies revealed that 

galaxies within this sample were also notably radio-

quiet [26]. Another feature of these isolated AGNs 

is the lower masses of supermassive black holes 

(SMBH) [21, 46].

2. SOFTWARE & DATA PREPARATION

2.1. CIGALE. The sophisticated software tools have 

become indispensable in galaxy evolution research 

for unraveling the intricate processes governing the 

formation and evolution of galaxies. In this research, 

we used the CIGALE — a Python Code Investigating 

GALaxy Emission. This software has been developed 

by Boquien et al. [3] to study the evolution of gal-

axies by comparing the modeled galaxy spectral en-

ergy distributions (SEDs) to observed ones from the 

far ultraviolet to the far infrared and radio. Recently, 

a new X-ray module for CIGALE, allowing it to fit 

SEDs from the X-ray to infrared (IR), was developed 

to improve the AGN fitting [51].

To compute spectral models, CIGALE constructs 

complex stellar populations from simple stellar popu-

lations combined with highly flexible star formation 

histories, calculates the emission of gas ionized by 

massive stars, and attenuates both stars and ionized 

gas with a highly flexible attenuation curve. Based 

on the principle of energy balance, the absorbed en-

ergy is then re-emitted by the dust in the mid- and 

far-infrared regions, and thermal and non-thermal 

components are also included, extending the spec-

trum far into the radio range. A large grid of models is 

then fitted to the data, and the physical properties are 

estimated through probability distribution analysis1. 

The CIGALE software flexibility allows us to work 

with the data of various observational sky surveys, 

catalogs, and archives (see review in [44]), to develop 

spectroscopic galaxy classification using unsupervised 

technique [8], to select candidates into high-redshift 

AGNs using the Early Release Observations data 

from JWST [13], to identify a new type of infrared-

bright dust-obscured galaxies (overweight DOGs), 

which then become visible quasars [36], to evaluate 

a role of environment in suppressing the star forma-

tion process and following morphological transfor-

mation from late-type spirals to early-type galaxies in 

compact galaxy groups [2], etc. For example, a large 

public catalog of about 1.9 million galaxies from an 

eBOSS (Extended Baryon Oscillation Spectroscopic 

Survey) at redshifts z = 0—1.5 [29], which includes 

SEDs from the Sloan Digital Sky Survey (SDSS), 

ugriz photometry, and the available WISE mid-infra-

red photometry modeled with CIGALE, will provide 

yet more tasks to study the dependence of galactic 

outflows on host galaxy physical properties.

1 https://cigale.lam.fr/documentation/ 
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2.2. Data preparation. An initial sub-sample of 

isolated AGNs for multiwavelength analysis was ob-

tained by cross-matching the studied sample of 61 

isolated AGNs with the morphological SDSS DR9 

catalog of galaxies at z < 0.1 [41, 42] classified by the 

machine learning methods with photometry-based 

[46] and image-based approaches [20]. As a result, 

only 18 isolated AGNs were selected for further anal-

ysis. Available observed stellar magnitudes of galax-

ies in the UV range were obtained by cross-matching 

the resulting sample with the GALEX, infrared — 

2MASS, and WISE catalogs.

There is a special procedure to convert the ob-

served magnitudes into fluxes in mJ for further anal-

ysis. The SDSS catalog contains stellar magnitudes 

in 5 photometry ranges (u, r, g, i, z) and their errors. 

The value of the observed magnitude is related to the 

flux through an inverse hyperbolic sine and is given 

as follows2:

m = –2.5 / ln(10)  [asinh((f / f
0
)/(2b)) + ln(b)]. (1)

Here, m is the magnitude in the u, r, g, i, z filter, f 

is the flux, f
0
 is the flux for zero magnitude m

0
, b —

coefficient. These values differ for each filter u, r, g, i, 

z. They are shown in Table 1.

After solving equation (1), we get the following re-

lationship between the flux and the magnitude:

  3
0  sin 0.921   2 1 0  logf h m bf b    , (2)

where f
0
 = 3631 Jy.

The observed magnitudes were converted from the 

2MASS, GALEX, and WISE catalogs to the Jy flux-

es using the usual Pogson formula, considering the 

zero magnitudes and the corresponding flux value for 

each catalog. However, the data for isolated AGNs 

are absent in the archives of the Spitzer, Hershel, and 

IRAS space observatories. So, we provided an indi-

vidual search of observational data from these space 

missions and for radio ranges in the NED database.

3. SED MODEL & PRELIMINARY RESULTS

For the first step in our analysis, we ran different 

tests to choose a baseline model to describe emission 

from the ultraviolet to radio ranges. One can choose 

a combination of physical models that describe emis-

2 https://www.sdss.org/dr12/algorithms/magnitudes/#asinh

Table 1. Parameters for converting stellar 
magnitudes into fluxes for the SDSS filters

Filter b
Zero-flux magnitude 

[m(f/f
0
 = 0)]

m(f/f
0
 = 1

0
)

u 1.4  1010 24.63 22.12

g 0.9  1010 25.11 22.6

r 1.2  1010 24.8 22.29

i 1.8  1010 24.36 21.85

z 7.4  1010 22.83 20.32

Table 2. Input parameters for the SED fitting of isolated AGNs

Parameter Values

Star formation history

E-folding time of the main stellar 

population model in Myr

500, 1000, 

2500, 6000

Age of the main stellar population in the 

galaxy in Myr

5000, 8000, 

13000

Stellar populations

Initial mass function Chabrier

Metallicity 0.008, 0.02

Age in Myr of the separation between 

the young and the old star populations

100, 500, 1000, 

5000, 8000

Nebular emission

Ionisation parameter 1.0, 2.0, 4.0

Gas Metallicity 0.002, 0.02

Dust attenuation

V-band attenuation in the interstellar 

medium

0.15, 0.45, 0.75, 

1.05, 1.5, 2.1, 4.0

Power law slope of the attenuation in 

the ISM

 0.7

Power law slope of the attenuation in the 

birth clouds

1.3

Dust emission

Alpha slope 0.5, 2.0, 4.0

Synchrotron radio emission

The slope of the power-law synchrotron 

emission related to star formation

0.8

The slope of the power-law AGN radio 

emission (assumed isotropic)

0.7

AGN

The ratio of the maximum to minimum 

radii of the dust torus

10.0, 60.0

Opening angle 60.0

The angle between the equatorial axis 

and line of sight 

0.001, 89.99

E(B - V) for the extinction in the polar 

direction in magnitudes

0.25, 0.5, 1.0

Temperature of the polar dust in K 25
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sions from different components of galaxies. Input 

parameters for the SED fitting are given in Table 2. 

Among these physical models are as follows:

  sfhdelayed — delayed SFH with optional expo-

nential burst, 

  bc03 — stellar population synthesis [4],

  nebular — continuum and line nebular emission,

  dustatt_modified_СF00 Calzetti 2000 attenua-

tion law [5],

  dale2014 — dust emission templates [7],

  fritz2006 — AGN models [11],

  radio — galaxy synchrotron emission and AGN,

  redshifting. 

All the obtained physical properties (star-formation 

rate (SFR), stellar mass, AGN fraction, etc.) are mod-

el-dependent. Here, we present preliminary results of 

one of the possible model combinations for describing 

multiwavelength emission from isolated AGNs.

All the studied galaxies are spiral but with differ-

ent spectral activity types of their AGN (Table 3, col-

Figure 1. Observed fluxes Fobs in different bands vs model fluxes Fmod of the isolated low-redshift AGNs

umn 3), which plays an essential role in observable 

SED. In our model, we consider the presence of AGN 

using model [50], where the angle between the equa-

torial axis and line of sight was set to 90° for type Sy1 

and 0° for type Sy2. This model describes well the SED 

in ultraviolet and optical ranges, see Figure 1, where 

the vertical axis shows the observed fluxes in different 

ranges, and the horizontal axis shows the simulated 

fluxes. The best correlation coefficients of 0.99 were 

obtained for GALEX FUV, 0.97 for SDSS_z, and 0.93 

for SDSS_g. In the infrared range, the coefficient 0.88 

for 2MASS Ks is the best match. The far-infrared and 

radio components require the use of a different model, 

so the observed magnitudes are well described for only 

a few galaxies, and the overall correlation coefficient is 

0.22 for VLA_L data.

A good fit in the first approximation was obtained for 

6 galaxies — CGCG 179-005, IC0009, CGCG 243-

024, MCG +09-25-022, UGC 10244, UGC 06398 

(Figure 2). The obtained value of the AGN fraction 
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Figure 2. SDSS images [https://skyserver.sdss.org/dr16] of 18 2MIG isolated AGNs, which were modeled with CIGALE 

Table 3. General properties of 2MIG isolated AGNs

Name
Morph. 

type
Activity type Features

Stellar mass, 

1010M
Sun

SFR, M
Sun 

y-1 2
F

15-150 keV
,

10-15 W/m2

UGC10774 SABb NLAGN Bar, ring 0.9 1.11 12 —

UGC10244 Sbc LINER SN Ia 4.6 0.24 4.1

UGC10120 SB(r)b Sy 1n Bar, ring 4.5 5.42 11

UGC06398 Sbc Sy 2 Ring 9.6 0.16 6.4

UGC06087 SBb ? Bar, ring 5.4 1.24 15

UGC01597 S0 Sy 1.9 — 17.5 0.89 22 24.27

NGC7479 SB(s)c Sy 2 Bar, SN 1b, SN 1.2 0.02 47 14.69

NGC5347 SB(rs)ab Sy 2 Bar, ring 0.9 0.58 13

NGC5231 SBa Sy 1 Bar 5.5 1.28 9.4 7.7

NGC4395 SA(s)m Sy 1.8 / Linear Ring 0.001 (unnfit) 0.0007 (unfit) 37 27.53

MCG-02-57-008 Sc — 6.3 0.11 16

MCG+09-25-022 Sa Sy 1.0 Ring 11.1 2.56 3.1

IC5287 SBb Sy 1.2 Bar 4.9 1.14 5.5

IC2227 SBa Sy 2 Bar 12.4 2.82 13

IC0009 Sa Sy 2 Ring 4.7 3.03 2.8

CGCG248-019 SBab Candidate BLAGN Bar 3.1 1.93 1.6

CGCG243-024 SBb Sy1 Bar, ring 1.1 1.21 2.6

CGCG179-005 Sbc Candidate BLAGN – 0.8 0.54 1.6
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Figure 3. The best-fit results for SEDs fitting for several isolated AGNs: a — CGCG248-019, z = 0.0302, 2 = 1.6; b — 

CGCG179-005, z = 0.0214, 2 = 1.6; c — IC0009, z = 0.0421, 2 = 2.8; d — CGCG243-024, z = 0.0243, 2 = 2.2; e — 

MCG+09-25-022, z = 0.0459, 2 = 3.3; f — UCG10244, z = 0.0325, 2 = 2.5
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is 0.1 for 15 objects and 0.5 for three objects (UGC 

10244, MCG-02-57-008, and CGCG 243-024). The 

evaluated stellar masses and star-formation rates are 

presented in Table 3 (columns 6 and 7, respectively). 

The studied 18 AGNs have different morphologi-

cal types and features with a bar, without a bar, with 

a bar and a ring (Figure 2, Table 3, columns 3 and 5), 

and types of nuclear activity as Seyferts 1 and 2, Liners 

(Table 3, column 4). For this reason, we cannot dis-

tinguish certain morphological features common to 

objects which the basic model will describe well. How-

ever, galaxies for which the chosen model does not give 

the desired result also have emission in the hard X-ray 

as evidenced by the data from the 150-month Swift/

BAT survey [24], so we suggest that the actual contri-

bution from AGN is much more significant for some 

galaxies than is estimated in our preliminary model.

4. DISCUSSION

 We present preliminary results of multiwavelength 

properties of 18 isolated AGNs modeled with the 

CIGALE software. Analysis of the emission in a broad 

range by the baseline model showed that it describes 

the spectral energy distribution for 6 galaxies quite well 

(see Table 3, column 8 for 2 < 5.0). The best SED 

fittings of CGCG248-019 (2 = 1.6), CGCG179-

005 (2 = 1.6), CGCG243-024 (2 = 2.6), IC0009 

(2 = 2.8), MCG+09-25-022 (2 = 3.1), UGC10244 

(2 = 4.1) are presented in Figure 3.

The contribution to the emission from the active 

nucleus for 15 galaxies is estimated at 0.1 %. It is 

consistent with our conclusion that the activity of the 

nucleus of the most isolated galaxies is faint. How-

ever, this assumption is not valid for a few objects, 

in particular, UGC01597, NGC7479, NC5231, and 

NGC4395, since they have hard X-ray emission ac-

cording to the data from the Swift/BAT catalog, and 

their AGN luminosity varies from 1042 to 1044 erg/s 

(Table 3, column 9).

Whereas the quantification of stellar mass (M*) 

and the assessment of star formation rates (SFR) 

represent pivotal parameters in the characterization 

of galaxies, accurate measuring of these fundamen-

tal properties is paramount in elucidating the present 

state of galaxies, their history, and future evolution. 

To estimate these physical quantities, we tested dif-

ferent models for describing the star formation his-

tory (SFH) of the stellar population. As a result, a 

“delay ed” SFH is chosen, where the evolution of the 

star-forming rate is described as follows :

    02SFR  exp /  for  0tt t t t     


,

Figure 4. The SFR distribution: a — for studied isolated AGNs with redshift; b — the distribution of estimated SFR with stellar 

mass of studied isolated AGNs



96 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2023. Т. 29. № 5

O. V. Kompaniiets

here to — the age of the onset of star formation, and 
is the time at which the SFR peaks. After peaking at 

t = , it smoothly decreases.

For the stellar population description, the bc03 

module was chosen, where a single stellar popula-

tion (SSPs) was used [4]. SSP library is available for 

a broad range of metallicities (0.0001, 0.0004, 0.004, 

0.008, 0.02, and 0.05). To compute the spectrum of 

the composite stellar populations, CIGALE calcu-

lates the dot product of the SFH with the grid con-

taining the evolution of the spectrum of an SSP with 

steps of 1 Myr [3].

As for the relatively accurate description of the 

ultraviolet and optical components of the SED con-

cerning the stellar mass and star formation rate, we 

conclude as follows. The estimated mass of the stel-

lar component falls from 1010 M
Sun  

and 1011 M
Sun 

(Table 3, column 6). The star formation rate for 

most galaxies (except UGC 10120) does not exceed 

3 M
Sun. 

per year (Figure 4, a; Table 3, column 7), in-

dicating the absence of active star formation. Sepa-

rately, it is worth noting that the selected model does 

not describe the galaxy NGC 4395. It may be related 

to a different ratio between the old and young stel-

lar populations (see Figure 2, SDSS image of NGC 

4395). The SFR distribution shows a trend towards 

an increase in the star formation rate with increas-

ing redshift (Figure 4, a). We note that SFR for 1616 

isolated galaxies selected from the Two-Micron All-

Sky Survey were obtained in [28] based only on the 

GALEX data. The estimated star-forming rate per 

stellar mass is presented in Figure 4, b: due to the 

small statistics, the conclusion is premature. 

The best-fit results for SEDs fitting for other iso-

lated AGNs, as well as their physical properties, will 

be analyzed with other models.
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БАГАТОХВИЛЬОВІ ВЛАСТИВОСТІ БЛИЗЬКИХ ІЗОЛЬОВАНИХ 

ГАЛАКТИК ІЗ АКТИВНИМИ ЯДРАМИ: CIGALE-МОДЕЛЮВАННЯ

Представлено попередні результати багатохвильових властивостей вісімнадцяти ізольованих галактик з активними ядра-

ми, змоделюваних у програмному середвищі CIGALE. Вибірку галактик було сформовано методом крос-кореляції вибір-

ки ізольованих 2MIG галактик з активними ядрами (АЯГ) з каталогом SDSS DR9. Материнські галактики цієї вибірки не 

зазнавали злиття протягом щонайменше трьох мільярдів років, що робить їх унікальною лабораторією для для вивчення 

взаємодії між різними астрофізичними процесами без факторів, що ускладнюють взаємодію з іншими галактиками, або 

ефектів середовища щільного скупчення. Крім того, дослідження ізольованих галактик з АЯГ може дати цінну інформацію 

про еволюцію та активність галактик у ширшому контексті розподілу великомасштабних структур Всесвіту. По-перше, ми 

прагнемо зрозуміти, як оточення впливає на фізичні процеси, пов’язані з акрецією речовини на надмасивні чорні діри в 

цих галактиках. По-друге, якою мірою процеси зореутворення чи дегенерації активності ядра продовжують еволюцію цих 

галактик. По-третє, яким чином локалізація ізольованих АЯГ у войдах чи філаментах великомасштабної структури визначає 

властивості цього середовища на малих червоних зміщеннях. 

Використовуючи спостережувані потоки від УФ- до радіодіапазонів з архівних баз даних (GALEX, SDSS, 2MASS, Spitzer, 

Hershel, IRAS, WISE, VLA), ми оцінили внесок випромінювання активного ядра в загальне випромінювання галактики, 

зоряну масу і швидкість зореутворення. Маса зоряного компонента для проаналізованих галактик лежить у межах від 

1010 M
Sun  

до 1011 M
Sun

. Швидкість зореутворення для більшості галактик (крім UGC 10120) не перевищує 3 M
Sun

 за рік.

Найкращі моделі спектрального енергетичного розподілу (з 2 < 5) отримано для галактик CGCG248-019 CGCG248-019 

(2 = 1.6), CGCG179-005 (2 = 1.6), CGCG243-024 (2 = 2.6), IC0009 (2 = 2.8), MCG+09-25-022 (2 = 3.1), UGC10244 

(2 = 4.1).

Ключові слова: галактики, ізольовані галактики, активні ядра галактик, зоряна маса, темп зореутворення; об’єкти: CGCG248-

019, CGCG179-005, CGCG243-024, IC0009, MCG+09-25-022, UGC10244.
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METHODS OF ACTIVE AND PASSIVE ELECTRONIC 
PROTECTION OF SMALL GROUND OBJECTS 
FROM RADIOMETRIC MILLIMETER DETECTION SYSTEMS 

We evaluate the probability and detection range of small-sized ground objects, including mobile objects, by passive-and-active 

radiometric detection and identification systems of millimeter range. We applied various methods allowing us to take into account 

a great number of factors (strength and multi-positional structure of a lighting source, pass bandwidth of a receiver of a radiometric 

(RM) system, characteristics of an antenna of a lighting source and RM system) and conditions for RM system sighting (sighting 

angles, dimensions and configuration of an object, influence of atmospheric hydrometeors) which affect the process of detection 

or non-detection of small-sized ground objects. Analytical expressions and formulas obtained in this study allow evaluation of the 

influence of applied methods and protection means on the detection process; i.e., evaluation of the efficiency of means for reduction of 

signature of small-sized ground mobile objects from radiometric detection systems of millimeter range.

The paper presents a theoretical model for determining the probability and range of detection of a small ground object by a 

radiometric system. This model takes into account the possibility of using an active-passive radiometric system as well as active 

and passive means of reducing object visibility. The model made it possible to obtain generalized formulas both for the object-to-

background radio brightness contrast and for the detection range of the object in the presence of illumination sources.

Based on numerical simulation, it was shown the effectiveness of the worked-out model. In addition, it is shown that due to the use 

of an adjustable source of noise illumination, it is possible to significantly reduce the visibility of the object in dynamic conditions. The 

results of the paper outline the ways of development of modern high-tech methods of passive and active protection of ground objects 

from radiometric reconnaissance and weapon guidance systems.

Keywords: millimeter range, matrix correlation-extreme detection systems, passive-and-active protection systems, mask coatings.
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INTRODUCTION

In general, protection of objects of military and spe-

cial equipment from millimeter radiometric detection 

systems consists of using active and passive methods 

and means that allow shielding of the object radiation 

and decreasing their reflectance in a wide frequency 

range, and thus reducing the radiometric visibility [1, 

4—7]. Here, radiometric visibility means the ability 

to determine from a certain distance and with a cer-

tain level of probability the presence of ground objects 

that, in a general case, may be moving.

METHODS OF PASSIVE AND ACTIVE 
ELECTRONIC PROTECTION OF GROUND OBJECTS

The method of passive radio-electronic protection 

involves the use of masking coatings. These include, 

for example, net camouflage coatings (Fig. 1 and 2). 

These coatings are used for partial (Fig. 1) or com-

plete (Fig. 2) shelter of the protected object. This al-

lows you to change the thermal profile of the object 

and reduce its radiative capacity.

Fig. 1 shows a violation of the thermal profile of 

the object due to its partial shelter. This approach can 

be used to mask stationary and moving objects when 

correlation-extreme recognition systems are used. 

In this case, the value of the correlation function be-

tween the real object and its reference image can be 

significantly reduced. This approach is also appropri-

ate when masking large objects, which, in principle, 

cannot be completely covered with a masking coating.

There are two types of complete shelter of the 

object using a masking coating. In the case of the 

“Cloak” type shelter (Fig. 2, a), the masking coating 

is in contact with the surface of the object, partially 

reproducing its contours. This type of coating is con-

venient to use for moving objects, for example, mili-

tary equipment on the march. Shelters of the “Tent” 

Figure 2. Examples of “Cape” (a) and “Tent” (b) type shelters for reducing the visibility of the ground object using a net-type 

camouflage coating

Figure 1. Photo (a) and radiometric image (b) of the ground object partially covered with mesh camouflage coatings
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type (Fig. 2, b) are usually used for stationary objects 

or for the equipment in a camp. This type of shelter 

allows masking the equipment with free access to its 

surface.

An example of an active radio-electronic protec-

tion method is the equalization of the radio-bright-

ness temperatures of an object and the background at 

the input of a radiometric receiver of a passive radio-

metric detection system.

This method suggests the use of an own illumina-

tion source that generates a noise signal in the direc-

tion of the object to be protected. The power of the il-

lumination source gradually increases until the “ob-

ject — background” contrast reaches a minimum, in 

particular, zero value. Contrast refers to the tempera-

ture difference between the radio brightness of the 

object and the background. Feedback between the 

power of the illumination source and the “object — 

background” contrast is provided by the radiometric 

sensor, which is located on the same carrier as the 

source. This makes it possible to significantly reduce 

the detection rate of the protected object by an exter-

nal passive radiometric system [1, 3, 5]. 

In order to illustrate the effectiveness of the speci-

fied methods of reducing the visibility of objects, it is 

first necessary to consider the method of determining 

the probability and range of detection of small-sized 

objects by an active-passive radiometric system.

METHOD FOR ESTIMATING THE PROBABILITY 
AND DETECTION RANGE OF SMALL GROUND 
OBJECTS BY MATRIX RADIOMETRIC PASSIVE-ACTIVE 
SYSTEMS OF MILLIMETERS BAND

The probability D of correctly detecting an object in 

a radiometric image is determined by its signal-to-

noise ratio and can be calculated by the formula [2]:

01 1
2

gT T
D

   
      

. (1)

Here 

2

0

2( ) exp( / 2)
2

x

x t  
 

is the error function, s gT T T    is a contrast

between the brightness temperature of an object ( sT ) 

and background ( gT ), 0T  is a temperature threshold 

value, exceeding which indicates the presence of a 

signal, i.e., the visualization of the object against the 

background, and   is RMS of the noise of the radio-

metric system. Note that the temperature threshold 

also includes the background temperature, since it is 

a random value. Therefore, the formula (1) includes 

the difference 0 gT T  instead of 0T .

Let’s introduce a new value q = DT/s, which char-

acterizes the value of the signal-to-noise ratio. The 

dependence of probability D on q is shown in Fig. 3. 

In Fig. 3, one can see two horizontal dashed lines 

that show the lower (D = 0.1) and upper (D = 0.9) 

limits of object detection. Probability values that ex-

ceed the upper limit (D  0.9) correspond to the case 

of stable detection of the object. At the same time, 

probability values that are smaller than the lower 

limit (D  0.1) correspond to the case of persistent 

non-detection of the object. It should be noted that 

the constructed dependence (D = f(q)) allows for 

the upper and lower limits of the probability of de-

tection to calculate the corresponding values of the 

signal-to-noise ratio q. In our case, they are q = 4 and 

q = 5.91, respectively.

Let’s consider the contrast of radio brightness 

temperature of the “object — background” scene for 

the case of using an active-passive radiometric de-

tection system. In general, the radio brightness tem-

perature of any part of the scene will be determined 

by eigen radiation and reflected radiation of the il-

lumination source and the attenuation of radiation 

in the atmosphere along the path of the radiomet-

ric system — scene. Since both illumination source 

and eigen radiation have a noisy nature, interference 

phenomena can be neglected, and the total thermal 

contrast can be considered as the sum of contrasts of 

different origins.

The passive radiometric component of radio bright-

ness contrast can be calculated by the formula [2]:
2

12
1 2 2

4 ( , ) ( )r
r

d S T K RT
R

  
 


, (2)

where   is the difference in the emissivity of the 

object surface and the background, 12T  is difference

between the object and the background temperatures, 

that is, the contrast-forming temperature of the radio 

brightness, ( )K R  is the attenuation coefficient of 

radiation in the atmosphere due to passing through the 

path R, Q  is a filling factor of the antenna radiation 

pattern, R = Hsec is the length of the route of the 
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visible scene — radiometric system, H is the height of 

the location of the radiometric system carrier above 

the surface of the earth,  is the angle of inclination of 

the object sighting, counted from the nadir.

The filling factor of the radiation pattern of the an-

tenna of the radiometric system is calculated accord-

ing to the formula:

2
4SQ
L




, (3)

where S is the surface area of the object, dRL r /
is the cross-sectional area of the antenna radiation 

pattern with the earth’s surface, rR  is the detection

range of the object, i.e. the length of the path of the 

radiometric system — the object, d is the diameter of 

the antenna of the radiometric system.

For small objects, the filling factor meets the con-

dition 1Q  .

Due to the fact that the emissivity of a terrestrial 

object with a metal coating is small   1 compared 

to the emissivity of the background of the earth’s sur-

face 
 
 0.8…0.9, the radiometric contrast 1T  is

a negative value.

Using the obtained formulas, we can write down 

the final formula for the passive component of the 

contrast:
2

12
1 2 2

4 ( , ) ( )r
r

d S T K RT
R

  
 


. (4)

The active component of radio brightness contrast 

is the result of the reflection of the noise illumination 

source radiation on the object and the background. It 

represents the contrast between the radio brightness 

of the object and the background that can be calcu-

lated via the radar equation [3]:
2

2 3 2 2

( )
(4 )

t t r r t

r t

PG G K R R
T

k f R R
 

 
 

. (5)

This component, obviously, depends on the power 

of the illumination source tP , the distance between

the source of illumination and the object tR , which,

in turn, depends on the height of the source carrier 

and the angle of irradiation, and the detection range 

of the object rR . Also, this value depends on other

values included in the equation (4). Among them are 

the difference in the effective scattering surfaces of 

the object and the background  , the bandwidth of 

the receiver f , the radiation efficiency of the an-

tennas of the irradiation source tG  and the radiomet-

ric receiver rG , and the attenuation of radiation in

the atmosphere ( )K x .

In addition, it should be noted that there may be 

several illumination sources. On the one hand, it can 

be the source of illumination of an active-passive ra-

diometric detection system, and on the other hand, it 

can be the source of illumination itself, which is used 

as a means of active protection against detection. Both 

“radar” components are calculated according to the 

formula (5) but for different intensities tG  and dis-

tances between source of illumination and object tR .

Since the component 2T  is a positive value due 

to the fact that the reflectivity of the object is actu-

ally greater than the reflectivity of the background, 

the total contrast of radio brightness temperature of 

the object — background 1 2T T T      can have 

any sign, and, in particular, be equal to zero under 

certain conditions. It should be noted that the situ-

ation can change radically, provided that the means 

of passive masking is not successfully chosen for the 

relevant background.

Thus, in general, the total contrast of object-to-

background is calculated as follows:

22
12

2 2 3 2
4 ( )

(4 )
rr

r r

Gd S T K RT
R k f R


   

  

2 2

( ) (2 )M M r t t t r

t r

P G K R R PG K R
R R

 
  
 

.
 

(6)

Figure 3. Dependence of probability D of correctly detecting an 

object in a radiometric system on the signal-to-notice ratio q
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The parameters of the antenna of the radiomet-

ric system are chosen so that the antenna directiv-

ity is 40 dB, and the main lobe diagram has a width 

of 2 = 1.1°…1.2°. For a radiometric system of an 

8-millimeter range, this is achieved, for example, 

when using a parabolic antenna with a diameter of 

500d   mm, Gr = 3.855104.

We will consider the use of masking coating and 

source of noise illumination as passive and active 

reduction of object visibility, correspondingly. As a 

masking coating, consider a net-type camouflage 

coating (Fig. 1) that reduces the contrast of object-

to-background by 10 dB. Moreover, the own source 

of noise illumination is located at a height of 1 km 

above the ground.

Fig. 4 demonstrates the possibility of reducing the 

object-to-background contrast due to the success-

ful power selection of the illumination source. We 

see that in the absence of a source of illumination 

0MP   W (line 4 in Fig. 4), the contrast has a nega-

tive, relatively large value and allows detection of the 

test object from a distance of 2350 m, which corre-

sponds to a probability of detection of 0.1 (see Fig. 1). 

Provided that the power of the illumination source is 

1 W (line 1 in Fig. 4), the contrast has a significantly 

Figure 4. Dependencies of object-to-background contrast 

T  on the detection range rR  for the test object with the

own source of noice illumination. Line 1 corresponds to 

1MP   W, line 2 — 0.9MP   W, line 3 — 0.89MP   W, line

4 — 0MP   W

Here ,M MP G  are the parameters of the “masking” 

illumination source, which is placed on the distance 

tR  from the object, and ,t tP G  are the parameters 

of the illumination source of the active radiometric 

system.

Using the formula (6), one can calculate the ob-

ject detection range. Assuming the use of a passive 

radiometric system and a transparent atmosphere 

( ) ( ) 1r r tK R K R R   , we have the formula for cal-

culating the detection range:

22
12

2 3 2
41

(4 )
r M M

r
t

G P Gd S TR
T k f TR
 

        
. (7)

AN EXAMPLE OF EVALUATING THE EFFECTIVENESS 
OF ACTIVE AND PASSIVE METHODS OF REDUCING 
THE VISIBILITY OF A SMALL GROUND OBJECT

As a demonstration of the effectiveness of active and 

passive protection methods, we will consider a model 

problem. As the test object, we took a metal object 

against a forest-grass background. To simplify the 

problem, we assume that the object has the shape of 

a rectangle. The plane хОу coincides with the surface 

of the earth, and the surface area of the object in this 

plane is 25 m2. The surface area of the object in the 

xOz plane is 9 m2, and in the yOz plane — 17 m2. The 

dimensions are chosen in such a way that the object-

background contrast depends on the detection direc-

tion of the object. The angle  is the angle between 

the Оz axis, which is directed towards the sky, and the 

detection line, and the angle  is the angle between 

the Ох axis and the projection of the detection line in 

the xOy plane. With this choice of object and coordi-

nate system, we have the following dependence of S 

on the detection direction:

( , ) 25cos cos 17sin cosS       

25cos sin 9sin sin     .

The value of the difference in the emissivity of 

the object and the background for metal against the 

background of grass (forest) is  = –0.9, the value

of the radiothermal temperature that forms the con-

trast is T
12

 = 200 K, which corresponds to the refer-

ence data for the difference in temperature of metal 

radiation against the background of the earth’s sur-

face (grass, sand, wood).

K

m
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positive value, and the detection range is only 800 m. 

For illumination source powers of 0.89 W (line 3 in 

Fig. 4) and 0.9 W (line 2 in Fig. 4), the contrast has 

small negative and positive values, respectively. Cal-

culations show that, in this case, the object detection 

distance will not exceed 350…400 m.

To demonstrate the effectiveness of the masking 

coating, Fig. 5 shows the calculated polar depen-

dences of the detection range of the test object with-

out coating and with it for cases with relatively high 

contrast. So, Fig. 5, a corresponds to the situation of 

the absence of a source of illumination ( 0MP   W), 

and Fig. 5, b is calculated for 1MP   W case. We can 

see that the masking coating reduces the detection 

range by almost three times in both cases.

Thus, it is clear that well-chosen means of active 

and passive visibility reduction can significantly de-

crease the probability and detection range of the ob-

ject on the surface of the earth. Their combination 

makes it possible to successfully counteract the sys-

tems of radiometric reconnaissance, detection and 

guidance of weapons. At the same time, in real com-

bat, to successfully use the active protection method, 

it is necessary to have an unmanned aerial vehicle 

equipped with a source of noise illumination and a 

radiometric system to ensure automatic adjustment 

of the source power in dynamic external conditions.

The object is equipped with an active protection 

system in the form of its own source of noise illumi-

nation with a power of MP .

CONCLUSIONS

The paper examines the theoretical foundations of 

assessing the probability and capability of detecting 

small-sized ground objects by radiometric active-

passive systems of reconnaissance, detecting and 

weapons guidance under the conditions of using ac-

tive and passive means of reducing visibility. A gener-

al formula was obtained for determining the object-

to-background radio brightness temperature contrast 

and estimating the probability of object detection de-

pending on the value of this contrast.

As a method of passive protection, the well-known 

method of using masking coatings is considered. As 

an active protection, the use of an own source of 

noise illumination with the possibility of adjusting its 

power to reduce the object-to-background contrast 

via using a radiometric system is proposed.

The simplest test object as a metal parallelepiped 

on the grassy ground was considered, and the ef-

fectiveness of the proposed methods of active and 

passive reducing of object visibility was numerically 

proven.

Figure 5. Polar dependencies of detection range of the test object without us-

ing masking coating (upper surfaces) and with it (lower surfaces): a — for 

0MP   W, b — for 1MP   W



105ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2023. Т. 29. № 5

Methods of active and passive electronic protection small ground objects from radiometric millimeter detection systems

REFERENCES

1. Bykov V. N. (2005). Detection of small-sized objects by millimeter-wave radiometric information systems with noise illumi-

nation. Radio electronic and computer systems, № 2, 5—10.

2. Bykov V. N., Antyufeev V. I., Grichanyuk A. M., Ivanchenko D. D., Kolchigin N. N., Krayushkin V. A., Sotnikov A. M. (2014). 

Matrix radiometric correlation-extremal aircraft navigation systems. Monograph. Kharkiv: Publ. house of OOO “Generous 

estate plus”, 372 p.

3. Bykov V. N., Kolchigin N. N., Osinovy G. G., Berezhnaya T. D. (2016). Assessing the effectiveness of the protection of small 

ground object from passive-active radiometric detection systems. Appl. Radio Electronics, Scientific and Technical J., 15, № 1, 

45—50.

4. Meyirbekov M. N., Ismailov M. B., Manko T. A., Kozis K. V. (2022). Study of the influence of rubbers on the strength prop-

erties of carbon fiber. Space Science and Technology, 28, № 5 (138), 67—74.

5. Shirman Ya. D., Losev Yu. I., Minervin N. N., Shirman Ed. I. (1998). Radioelectronic systems: fundamentals of construction 

and theory. Reference book. M.: CJSC “MAKVIS”, 828 p.

6. Skolnik M. I. (2014). Radar Handbook (3rd ed.). McGraw-Hill Professional, 1352 p.

7. Sukharevsky O. I., Vasilets V. A., Kukobko S. V., Nechitailo S. V., Sazonov A. Z. (2009). Scattering of electromagnetic waves 

by air and ground radar objects. Monograph. Kharkiv, HUPS, 468 p.

Стаття надійшла до редакції  08.06.2023  Received 08.06.2023

Після доопрацювання 22.08.2023  Revised 22.08.2023

Прийнято до друку 20.09.2023  Accepted 20.09.2023

В. Биков 1, пров. наук. співроб. кафедри техн. радіофізики, д-р техн. наук, старш. наук. співроб.

E-mail: bykov@karazin.ua

Г. Осіновий 2, нач. проєктного відділу, д-р філософії

К. Козіс 2, cтарш. наук. співроб., канд. техн. наук

1 Харківський національний університет імені В. Н. Каразіна

4, Майдан Свободи, Харків, Україна, 61000 
2 Державне підприємство «Конструкторське бюро «Південне» ім. М. К. Янгеля»

вул. Криворізька 3, Дніпро, Україна, 49008

МЕТОДИ АКТИВНОГО І ПАСИВНОГО ЗАХИСТУ МАЛОРОЗМІРНИХ 

НАЗЕМНИХ ОБ’ЄКТІВ ВІД МАТРИЧНИХ РАДІОМЕТРИЧНИХ 

ПАСИВНО-АКТИВНИХ СИСТЕМ ВИЯВЛЕННЯ МІЛІМЕТРОВОГО ДІАПАЗОНУ 

Розроблені і удосконалені моделі і методи положено в основу створеної в роботі методики оцінки ймовірності і даль-

ності виявлення малорозмірних, зокрема рухомих, наземних об’єктів пасивно-активними радіометричними систе-

мами виявлення і ідентифікації міліметрового діапазону. Методика дозволяє ураховувати велику кількість факторів 

(потужність і багатопозиційну побудову джерела підсвічування, ширину полоси пропускання приймача радіометрич-

ної (РМ) системи, характеристики антени джерела підсвічування і РМ-системи) і умов візування РМ-системи (кути 

візування, розміри і конфігурацію об’єкта, вплив атмосферних гідрометеорів), які впливають на процес виявлення 

чи невиявлення малорозмірних наземних об’єктів. Отримані в роботі аналітичні вирази дозволяють оцінити вплив 

на процес виявлення застосованих методів і засобів захисту, і таким чином оцінити ефективність засобів зниження 

помітності малорозмірних наземних рухомих об’єктів від радіометричних систем виявлення міліметрового діапазону.

Розглянуто теоретичну модель для визначення ймовірності та дальності виявлення радіометричною системою ма-

логабаритного наземного об’єкта. Дана модель враховує можливість використання активно-пасивної радіометричної 

системи, а також активних і пасивних засобів зниження видимості об’єктів. Модель дозволила отримати узагальнені 

формули як для контрасту радіояскравості об’єкта до фону, так і для дальності виявлення об’єкта за наявності джерел 

освітлення.

На основі чисельного моделювання показано ефективність розробленої моделі. Крім того, показано, що за ра-

хунок використання регульованого джерела шумового освітлення можна значно знизити видимість об’єкта в дина-

мічних умовах. Результати роботи окреслюють шляхи розвитку сучасних високотехнологічних методів пасивного та 

активного захисту наземних об’єктів від систем радіометричної розвідки та наведення зброї.

Ключові слова: міліметровий діапазон, матричні кореляційно-екстремальні системи виявлення, активні і пасивні си-

стеми захисту, маскувальні покриття.
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