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ASSESSMENT OF THE POSSIBILITY OF USING POLYMERS 
IN THE BODIES OF PROMISING LAUNCH VEHICLES BASED 
ON THE HEAT RESISTANCE FACTOR

One of the possible ways to solve the problem of quick and low-cost payloads to low Earth orbits is the creation of ultralight rockets that 

use new construction materials, in particular, synthetic polymers. A promising approach to creating a launch vehicle of this type is the 

concept of a burnt rocket, the body of which is made of thermoplastic polymer materials. At the same time, the practical implementa-

tion of such a launch vehicle requires additional research, in particular, the possible process of premature destruction of the structure 

due to aerodynamic heating. In this work, the heat resistance of polymer bodies of a new type of ultralight launch vehicles during 

flight in the atmospheric part of the trajectory was evaluated. For mathematical modeling of heating processes, we used the results of 

experimental studies of the thermodynamics of polyethylene and polypropylene during heating. These results allowed us to propose a 

mathematical model for calculating the process of heating polymer shells. The dynamics of the temperature fields during movement 

along the given trajectory of the launch vehicle in the atmospheric stage have been determined. It was established that under the given 

trajectories, both considered materials satisfy the conditions of heat resistance. The influence of temperature on the reduction of the 

strength characteristics of polymer bodies is shown, and the necessary thicknesses of the walls of the body shells, which should prevent 

deformation of the structure during aerodynamic heating, are determined. So, for the first time, the possibility of making rocket bodies 

from thermoplastic polymer materials has been theoretically substantiated.

Keywords: ultralight LV, polymer bodies, atmosphere part of flight, polyethylene, polypropylene, heat resistance.
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INTRODUCTION

The demand for ultra-light launch vehicles is one of 

the trends of the modern space launch market, which 

is rapidly developing [8]. This is primarily due to the 

need to inject a large number of small satellite systems 

into orbit [3]. The use of heavy launch vehicles does 

not allow solving such tasks operationally. Therefore, 

engineers and manufacturers of space equipment are 

looking for new technical solutions to create cheap 

and reliable means of delivering nano-, pico-, and 

femto-satellites to low Earth orbits. One of the ap-

proaches to the creation of ultra-light launch vehicles 

is the use of lightweight structural materials, in par-

ticular polymers.

Polymer composites are widely used in the aero-

space industry, but mainly as part of composite ma-

terials of individual structural elements or thermal 

protection [13, 22]. The idea of using thermoplastics 

to create the bodies of ultra-light launch vehicles was 

considered in [28, 29]. The polymer shell of the roc-

ket body is, at the same time, fuel for the engine. In 

practical terms, the realization of a polymer launch 

vehicle became possible thanks to the creation of a 

special type of rocket engine on polymer fuel [31]. 

The proposed approach is promising because of the 

low cost, low mass, low thermophysical coefficients, 

etc., and creates a number of advantages compared 

to traditional structural materials. An important 

characteristic of polymers is their high energy char-

acteristics, which are the basis for their use as rocket 

fuel [14, 15, 21, 30]. Therefore, solid hydrocarbon 

polymers are an acceptable substance for the man-

ufacture of new ultralight rockets, which is the the-

oretical basis for the creation of combustible roc kets 

from polymer bodies [32]. Such rockets acquire spe-

cial value in terms of the space debris problem [7, 

9], since burned tanks do not increase man-made 

pollution of Earth’s orbits, unlike traditional launch 

vehicles. Such rockets can also be used as suborbital 

rockets and for launches into critically low Earth’s 

orbits [26].

At the same time, it should be noted that in the 

atmospheric part of the trajectory, such LVs will be 

under the influence of heat loads due to aerodynamic 

heating. The choice of materials for the bodies of tra-

ditional LVs is usually based on the goal of reducing 

the weight of the structure, as well as technological 

requirements, physical and mechanical characteris-

tics, cost, etc. But the main criterion, as a rule, is the 

minimum mass criterion [1]. Processes of thermal 

destruction of traditional structural materials used in 

aerospace engineering and their behavior under me-

chanical and thermal loads are well studied in the li-

te rature, for example [2, 4, 9, 17]. It should be noted 

that during the launch of launch vehicles, the bodies 

of which are made of traditional structural materials, 

the process of aerodynamic heating is not of critical 

importance for strength. However, the use of ther-

moplastic polymers requires additional research into 

possible thermal degradation of the material in the 

atmospheric part of the trajectory. The purpose of 

this work is to evaluate the thermal fields in the poly-

mer shell of rockets during aerodynamic heating on 

the atmospheric part of the trajectory and to evaluate 

their influence of temperature on the strength cha-

rac teristics of bodies made of various thermoplastic 

materials. So, the paper examines and compares the 

effect of aerodynamic heating on the heat resistance 

of fuel rocket bodies made of polyethylene and poly-

propylene.

PROBLEM STATEMENT

In work [5], theoretical calculations of the trajecto-

ries of a rocket with a polyethylene body and ther-

mal loads during passage through the lower layers of 

the atmosphere were performed. Based on the data 

of this work, the methodology for calculating the 

aerodynamic heat load [6] and the parameters of the 

standard atmosphere [18], the initial data for calcu-

lating the heat loads on the body were selected. Fig-

ure 1 shows the change in flight parameters: altitude, 

Mach number, heat flow due to aerodynamic heat-

ing, as well as heat flow due to solar radiation [16] in 

the atmospheric part of the flight of a polymer rocket 

with a diameter of 0.3 m and an initial g-load of 1.2. 

As can be seen from Fig. 1, the maximum heat 

loads correspond to the altitude range of 20…60 km. 

Under the influence of intense heat flows, thermo-

plastic materials, including polyethylene and poly-

propylene, can heat up, which leads to a decrease in 

mechanical characteristics and possible deformation 

of the body shell. When polymer shells are heated, a 

number of homogeneous and heterogeneous chem-

ical reactions and phase transformations can begin, 
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which are accompanied by heat absorption and mass 

loss. Therefore, in mathematical modeling, addition-

al terms in the energy equation describing processes 

of volumetric heat absorption should be taken into 

account. The processes of thermal depolymerization 

of thermoplastic polymers are well studied in a wide 

range of temperatures from room temperature [23, 

25]. According to [25], the rate of polymer decom-

position is determined by the kinetic equation

 

expd EB
d RT
        

,  (1)

where  is the density,   — time, B — pre-exponen-

tial multiplier, E — activation energy, R — gas con-

stant, T — temperature. 

The corresponding heat flows can be described by 

the formula

 

( ) expv
B Q Eq r

RT
       

,  (2)

where Q
 
is the heat of phase transformation of the 

material (thermal destruction),   is the coefficient 

of thermal conductivity.

Therefore, in order to assess the effect of tempera-

ture on the strength characteristics of polymer shells, 

it is necessary to study the thermodynamic processes 

that take place during the heating of polyethylene and 

polypropylene, determine the heat of phase transfor-

mations Q , calculate the temperature fields, and 

determine the decrease in the mechanical character-

istics of materials due to thermal effects.

EXPERIMENTAL DETERMINATION 
OF THE THERMODYNAMICS OF POLYMER 
SHELLS DURING HEATING

To determine Q , experimental studies were car-

ried out on the basis of the center for collective use of 

scientific equipment “Innovative technologies in the 

rocket and space industry” at Oles Honchar Dnipro 

National University (Dnipro, Ukraine). The heat 

value of the phase transformation was determined 

by the method of differential thermal analysis (DTA) 

[20], which is based on measuring the temperature 

difference between the substance under investigation 

and an inert standard using a differential thermocou-

ple. This makes it possible to detect thermal effects 

in the substance under investigation. A high-preci-

sion analyzer STA 6000 was used to conduct the ex- Figure 3. An experimental sample of polyethylene in a crucible

Figure 1. Flight parameters of a polymer rocket accepted for 

calculation

Figure 2. General view of STA-6000 analyzer
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Figure 5. Example of a thermogram for heating a grey polypropylene sample: 1 — curve of thermogravimetric analysis, 2 — ther-

modifferential analysis, 3 — differential calorimetry

Figure 4. Example of a thermogram for heating a sample of high-density polyethylene: 1 — curve of thermogravimetric analysis, 

2 — thermodifferential analysis, 3 — differential calorimetry
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periments, which allows simultaneous thermogravi-

metric, differential thermal analysis, and differential 

scanning calorimetry. The general view of the analy-

zer is presented in Figure 2. The objects of the study 

were samples of high-density polyethylene and grey 

polypropylene, which were placed in the crucible of 

the analyzer shown in Figure 3.

The research was carried out under the follow-

ing conditions: at the beginning of the experiment 

the temperature of the furnace was kept constant at 

30 oC for 3…5 minutes, then the temperature 

changed in the range from 30 to 600 oC at a rate of 

10 oC/min. The system was filled with argon, which 

excludes the possibility of accidental oxidation of the 

studied materials. 

Figure 4 and Figure 5 show examples of thermo-

grams obtained as a result of experiments. Figures 4, 

5 present curves of thermogravimetric analysis (1), 

thermodifferential analysis (2), and the curve of dif-

ferential calorimetry (3), which respectively show 

changes in the mass of the high-density polyethylene 

sample, the heat flow, and the temperature difference 

between the sample and the reference body during 

heating. The resulting curves were processed using 

specialized software. Unlike materials that subli-

mate, depolymerization of polymers occurs not only 

on the surface but in some layer of finite thickness 

near the surface.

From the analysis of the curves, it was established 

that the temperature at which structural changes be-

gin (melting point) in materials is 136 oC (409 K) for 

polyethylene and 164 oC (437 K) for polypropylene. 

From the analysis of the thermogravimetric curve, 

it can be seen that active mass loss of polyethylene 

begins at a temperature of 251 oC (524 K), for poly-

propylene at 230 oC. With a temperature of 550 oC 

(823 K), complete gasification of polyethylene oc-

curs. The corresponding value for polypropylene is 

500 oC (773 K). Using DTA curves, the heat effect 

of thermal destruction was determined, as the area 

of the figures described by the peaks of the heat flow 

curves. So, on the basis of experimental results and 

literary data [24], the initial data for the calculation 

were determined (Table 1).

MATHEMATICAL MODELING

The mathematical model of heat transfer in the 

cylindrical shells of the LV body during movement 

on the atmospheric part of the trajectory in a one-

dimensional formulation has the form

1 ( )v
T d dTc r q r

r dr dr
        

,

  1 20, R r R    , (3)

 0 oT T


 , (4)

 1

0
r R

T
r 





, 

2

( )
r R

T q
r 


   


, (5)

here 0T  is the initial temperature of the shell, 1R , 2R
are the inner and outer radii of the shell. 

The source term in (3) is determined by expression 

(2), and the right-hand sides of the second equality 

(5) are determined according to the heat flow func-

tion presented in Figure 1. The necessary initial data 

for the calculation are given in Table 1.

Task (3)—(5) was solved numerically. Figure 6, a 

shows the results of calculating the temperature fields 

in the polyethylene cylindrical wall during the LV 

movement along the trajectory described by the data 

in Figure 1. A similar calculation for a polypropylene 

wall is shown in Figure 6, b.

As can be seen from Figure 6, the outer surface of 

polypropylene walls heats up during flight in the at-

mosphere a little more than polyethylene walls. This 

is due to the lower thermal conductivity of polypro-

pylene than polyethylene. The temperature of the 

outer surface of the wall at the moment after 200 s 

(altitude of 125.3 km) is 375 K for polyethylene and 

419 K for polypropylene. Therefore, for both materi-

Table 1. Parameters for calculation

Material
Poly ethy-

lene 

Polypro-

pylen

Density r, kg/m3 930 920

Thermal conductivly l, W/(m·K) 0.335 0.12

Thermal capacity c, J/(kg·K) 1.94·103 2.5·103

Ratio E/R, K 24·103 27.5·103

B, s-1 4·1011 7·1014

Melting point, К 409 437

Full gasification point, К 823 773

Heat of thermal destruction, 

Q , J/kg 4200·103 2400·103 
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als, the surface temperature remains lower than the 

temperature at the beginning of thermal destruction 

and mass loss.

It should be noted that the LV may be subjected to 

various loads during flight, leading to a loss of stability. 

The internal pressure was considered only herein. Tor-

sion, bending, and other types of loads are not consi-

dered and should be the subject of further research.

The strength characteristics of solid hydrocarbon 

polymers are about an order of magnitude lower 

than the strength of structural aluminum alloys and 

depend on density, molecular weight, temperature, 

condition, etc. In particular, the yield strength of 

aluminum alloy AmG-6, which is used in aviation 

and rocket technology, reaches 130 MPa [19]. The 

problem arises of choosing the wall thickness of the 

polymer walls of the LV bodies, which ensure the 

proper strength of the structure during movement in 

the atmospheric stage.

From the point of view of the strength of thermo-

plastic materials, an important role is played by the 

yield strength, which is defined as the conditional 

stress  at which the material begins to deform with-

out a noticeable increase in load. Below, the depen-

dencies are presented of yield strength (Figure 7, a) 

and Young’s modulus (elasticity) (Figure 7, b) on 

temperature for high-density polyethylene and poly-

propylene according to the data in works [11, 12].

Figure 7. Dependence of yield strength (a) and of Young’s 

modulus (b)  on temperature for: 1 — polyethylene, 2 — poly-

propylene

Figure 6. Temperature distribution  in the polyethylene shell 

(a) and in the polypropylene shell (b) at different moments of 

time: 1 — 60 s, 2 —100 s, 3 — 200 s
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As can be seen from the data in Figure 7, the 

strength characteristics (yield strength, Young’s 

modulus) of polypropylene are higher than those of 

polyethylene. Based on the data presented, it can be 

stated that the yield strength of polyethylene decreas-

es by 4.7 times when the temperature rises to 375 K. 

For polypropylene, this decrease is more than 8.5 

times when the temperature rises to 410 K. This cre-

ates conditions for deformation of the structure and 

premature destruction. The thickness of cylindrical 

shells required for strength requirements, assuming 

that the main force factor is internal pressure, can be 

determined by the following formula [27]

 2PR f 


, (6)

here  is the shell thickness, P — internal pressure, 

f = 1.5 — safety factor. 

Table 2 shows the results of calculating the re-

quired wall thicknesses of the shells under the condi-

tion of heating at an internal pressure of 1 MPa an 

external radius of 0.3 m and a temperature of 405 K. 

For elements that work for strength with mainly ten-

sile forces, the specific strength index (the ratio of 

the yield strength to its density) is used. For plastic 

materials, instead of the specific strength index, the 

specific fluidity index (the ratio of the yield strength 

to its density) is used. In the case when the bearing 

capacity of the structure is determined by stability, 

an additional indicator is introduced — specific stiff-

ness. For comparison, the data for aluminum alloy 

AmG-6, which is used as a structural material for 

rocket fuel tanks [19]. Taking into account the rela-

tively significant thickness of the walls of LV body and 

the work, mainly on strength, we will limit ourselves 

to the indicator of maximum strength in the form of 

specific fluidity for polymers. As a specific strength, 

we mean the ratio of the corresponding strength to 

the density of the material. To compare the strength 

of different materials, the following strength parame-

ters are used: yield strength for polymers and tensile 

strength for AmG-6

 
/    . 

As can be seen from the data in Table 2, polypro-

pylene shells require a greater thickness, although the 

strength characteristics of polypropylene are higher 

than those of polyethylene. This is due to higher sur-

face heating temperatures, which leads to a greater 

drop in strength characteristics. The use of polymer 

materials requires an increase in the thickness of the 

body shells compared to AmG-6 alloy in terms of 

strength. At the same time, the specific strength of 

polymer shells decreases by an order of magnitude, 

which should lead to an increase in body weight. 

Given that in burnt rockets, the rocket body is a fuel 

charge, increasing the thickness of the shells will 

ensure the necessary fuel supply. For burnt rockets, 

the mass of the structure is not passive, as it is also 

the mass of fuel consumed during engine operation. 

Therefore, the mass of the structure at the end of 

the active flight part is not included in Tsiolkovsky’s 

formula for ideal speed. Thus, the presented results 

allow us to state that the temperature and strength 

characteristics of thermoplastic polymers ensure the 

heat resistance of the bodies of new ultra-light launch 

vehicles during aerodynamic heating.

CONCLUSIONS

The work investigates the processes of aerodynamic 

heating of the surface of launch vehicle bodies made 

of thermoplastic materials: polyethylene and polypro-

pylene. As a result of the performed experimental and 

theoretical studies, it was established that thermoplas-

tic materials meet the conditions of heat resistance 

during movement in the atmospheric part of the flight 

path. Temperatures arising as a result of aerodynamic 

heating in the atmospheric part of the trajectory do 

not exceed the critically permissible ones. The de-

crease in the strength characteristics of such materi-

als, when heated, requires an increase in the thickness 

of the body walls of the launch vehicle in comparison 

with traditional aluminum alloys. It was determined 

that thicknesses of 7.2·10─3 — 1.8·10─2 m allow us to 

ensure adequate strength while reducing the specific 

strength of materials. Among the consi de red materi-

Table 2. The wall thickness of cylindrical shells

Material

Specific 

strength , 

kN·m/kg

Required wall 

thickness

, m

High-density polyethylene 2.72 7.2 · 103

Polypropylene gray 6.67 1.8 · 102

Aluminum alloy AmG6 85.7 1.9 · 103
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als, attention should be paid to polyethylene, which 

heats up less due to aerodynamic heating.

Thus, from the point of view of heat resistance, the 

possibility of using thermoplastic polymer materials 

(polyethylene, polypropylene) as structural materials 

for the manufacture of rocket bodies is shown.
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ОЦІНКА МОЖЛИВОСТІ ЗАСТОСУВАННЯ ПОЛІМЕРІВ В КОРПУСАХ 

ПЕРСПЕКТИВНИХ РАКЕТ-НОСІЇВ ЗА ФАКТОРОМ ТЕПЛОСТІЙКОСТІ

Одним із можливих шляхів вирішення проблеми оперативного і дешевого виведення корисних вантажів на низькі 

навколоземні орбіти є створення надлегких ракет-носіїв, що використовують нові конструкційні матеріали, зокрема 

синтетичні полімери. Перспективним підходом до створення такої ракети-носія є концепція спалимої ракети, кор-

пус якої зроблено з термопластичних полімерних матеріалів. Водночас її практична реалізація потребує проведення 

додаткових досліджень, пов’язаних з можливим процесом передчасного руйнування конструкції внаслідок аероди-

намічного нагрівання. У роботі оцінено теплостійкість нового типу полімерних корпусів надлегких ракет-носіїв під 

час польоту на атмосферній ділянці траєкторії. Представлено результати експериментальних досліджень термоди-

наміки при нагріванні поліетилену і поліпропілену, які було розглянуто для математичного моделювання процесів 

нагріву. Запропоновано математичну модель для розрахунку процесу нагрівання полімерних оболонок. Визначено 

динаміку температурних полів під час руху ракети-носія по заданій траєкторії на атмосферній ділянці. Встановлено, 

що на заданих траєкторіях обидва розглянутих матеріалів задовольняють умову теплостійкості. Показано вплив тем-

ператури на зменшення міцнісних характеристик полімерних корпусів. Як показник міцності для термопластичних 

полімерних матеріалів розглядається питома міцність у вигляді відношення межі плинності до щільності матеріалу. 

Визначено необхідні товщини стінок оболонок корпусів, що мають запобігти деформації конструкції при аероди-

намічному нагріванні. Полімерний корпус спалимої ракети не є тонкостінною оболонкою. Проте маса конструкції 

не є пасивною, оскільки це також маса палива, що споживається двигуном. Отже, вперше теоретично обґрунтовано 

можливість виконання корпусів спалимих ракет з термопластичних полімерних матеріалів. 

Ключові слова: надлегкі РН, полімерні корпуси, атмосферна ділянка польоту, поліетилен, пропілен, теплостійкість.
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КОНЦЕПТУАЛЬНЕ ПРОЄКТУВАННЯ КОСМІЧНОЇ 
ІНДУСТРІАЛЬНОЇ ПЛАТФОРМИ. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ

Мета статті — сформулювати комплексну задачу оптимізації проєктних параметрів космічної індустріальної платфор-

ми на етапі концептуального проєктування.

Початковим етапом індустріалізації космосу є створення на орбіті Землі космічних індустріальних платформ. В да-

ний час виконуються роботи, пов’язані з реалізацією низки технологічних процесів в умовах космічного простору, що до-

сліджуються вченими та розробниками. Реалізація унікальних технологічних процесів в умовах космічного простору до-

зволяє отримувати матеріали з якісно новими характеристиками. Особливістю проєктування космічної індустріальної 

платформи є те, що практично немає теоретичних розробок щодо вибору параметрів платформи і логіки її створення на 

етапі концептуального проєктування. Цей етап характеризується тим, що окрім загального уявлення про компоновку 

платформи, передбачувані типи основних службових систем, деякі вихідні дані та параметри технологічних процесів, що 

планується реалізувати на платформі, нічого невідомо. Процес проєктування нової складної космічної системи, такої як 

індустріальна платформа, є багаторівневим ітераційним і оптимізаційним процесом, під час якого визначаються і уточ-

няються її характеристики і масове зведення. 

В статті аналізуються конфігурації наявних орбітальних станцій як прообразу космічних індустріальних платформ і 

визначено діапазони основних параметрів їхніх модулів. Сформовано комплекс параметрів технологічних процесів в умовах 

вакууму та невагомості, що їх можна реалізувати на космічній індустріальній платформі. Показано взаємозв’язок між тех-

нологічними та базовими модулями індустріальної платформи. Розроблено структуру комплексної математичної моделі 

функціонування космічної індустріальної платформи. Для успішного проведення робіт на етапі концептуального проєктуван-

ня сформульовано загальну постановку задачі оптимізації маси космічної індустріальної платформи. Одержані в результаті 

оптимізації мінімальні маса і габарити космічної платформи використовуються надалі для уточнення оптимальних пара мет-

рів платформи і відтак впливають на формування умов для реалізації технологічного процесу. У загальному вигляді показано 

алгоритм послідовності операцій для розв’язання задачі оптимального проєктування космічної індустріальної платформи. 

Ключові слова: космічна індустріальна платформа, концептуальне проєктування, технологічні процеси, функціональні 

особливості, комплекс параметрів, оптимізація, статистичні показники.
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Вступ. Космічні індустріальні платформи пе-

редбачається створювати для промислового ви-

робництва у ближньому космосі. Космічна ін-

дустріальна платформа (КІП) є новим класом 

великих складних систем. При її створенні на по-

чаткових стадіях концептуального проєктування 

провадяться поглиблені наукові дослідження, на 

підставі яких приймаються принципові рішення 

щодо проєктування системи. Однією із задач, 

які необхідно вирішити на стадії дослідження 

концепції, є визначення технічних шляхів ство-

рення нової системи. Для даної стадії притаман-

но початковий вибір основних параметрів, фор-

мування конструктивно-компонувального ви-

гляду схеми та обрання загального підходу щодо 

проєктування індустріальної платформи. 

В умовах мікрогравітації на висоті орбіти 

функціонування індустріальної платформи на 

технологічне обладнання діють залишкові при-

скорення, викликані зовнішніми та внутрішні-

ми факторами. 

Із зовнішніх можна виділити такі фактори: 

сили аеродинамічного гальмування в атмосфе-

рі; відцентрові і доцентрові сили, що виникають 

при обертанні платформи навколо її центра мас; 

сили, що діють при роботі двигунних установок 

платформи під час корекції орбіти або при керу-

ванні її рухом відносно центра мас; гравітаційні 

збурення, спричинені несиметричністю гравіта-

ційного потенціалу Землі; збурення,  пов’язані зі 

зміною магнітного поля Землі, яке залежить від 

сонячної активності; збурення, що виникають 

внаслідок взаємодії елементів основних модулів 

платформи (наприклад сонячних батарей) з маг-

нітним полем Землі; збурення, що виникають 

при дії фрагментів космічного сміття на кор-

пус платформи; збурення, пов’язані з тяжінням 

Сонця та сонячним тиском.

До внутрішніх факторів відносяться збурення, 

що виникають внаслідок дії сил при роботі різно-

манітних агрегатів основних та допоміжних мо-

дулів індустріальної платформи (насоси для пере-

качування палива або рідини холодоагенту, сис-

теми стикування сервісного космічного апарата, 

механізми повороту сонячних батарей тощо).

Приведені збурення умовно поділяються на 

дві групи: лінійні та динамічні. Під лінійними 

розуміються прискорення, що повільно зміню-

ються з часом, наприклад збурення внаслідок 

сили аеродинамічного опору атмосфери. До ди-

намічних можна віднести віброприскорення з 

діапазоном частот 0...300 Гц, інколи до 400 Гц, та 

прискорення внаслідок впливу роботи техноло-

гічного обладнання на конструкцію платформи 

[1, 6, 7, 10, 17].

На даний час методичні засади для проєкту-

вання КІП перебувають на стадії розробки кон-

цепції (концептуальне проєктування). Для даної 

стадії використовується обмежений обсяг ін-

формації, лише схематичне уявлення щодо про-

єктного вигляду платформи та набір її основних 

і допоміжних модулів.

Орбіта базування космічної індустріальної 

платформи вибирається з урахуванням крите-

ріїв: мінімального впливу збурень, мінімальних 

витрат палива на корекцію орбіти під час всього 

терміну її активного функціонування та міні-

мальних витрат на доставку сировини та відван-

таження готової продукції і доставку її до замов-

ника. Далі оцінюються зовнішні та внутрішні 

фактори, що впливають на конструкцію індуст-

ріальної платформи в залежності від типу тех-

нологічного процесу, та визначаються проєктні 

параметри платформи. Для розв’язування цих 

задач необхідно розробити низку математичних 

моделей, а саме: модель впливу технологічних 

процесів на динаміку і відносний рух платфор-

ми, модель впливу факторів навколоземного 

простору на технологічний процес, власної мік-

рогравітації для певних точок орбіти і динаміч-

них процесів платформи.

При виборі конструктивно-компонувальної 

схеми базової платформи з метою забезпечення 

відповідного рівня мікрогравітації необхідно за-

безпечити відстань між центром мас платформи 

та технологічним обладнанням, встановленим на 

ній. З метою зниження динамічної складової мік-

рогравітації необхідно забезпечити максимальну 

жорсткість конструкції та відсутність резонанс-

них частот в діапазоні 0...400 Гц [1, 6, 7, 10, 17].

Не менш важливою є задача формоутворення 

базової платформи. Оскільки можливості ракет-

носіїв щодо габаритів і мас корисного наван-

таження є обмеженими, постає питання, яким 
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чином реалізувати процес збирання великога-

баритної космічної індустріальної платформи. 

Граничні обмеження маси та габаритів КІП, що 

залежать від можливостей ракети-носія, врахо-

вуються у процесі проєктування.

Структура комплексної математичної моделі 
функціонування космічної індустріальної плат-
форми. Математична модель функціонування 

індуст ріальної платформи, що дозволяє визнача-

ти проєктні параметри індустріальної платфор-

ми для забезпечення надійного функціонування 

технологічного обладнання, містить сукупність 

взає мо пов’язаних моделей, а саме: визначення 

масових та інерційних характеристик платфор-

ми її балістики, рівня мікрогравітації за модулем 

та напрямком для певних точок орбіти і чинни-

ків внутрішніх динамічних збурень, які супро-

воджують роботу технологічного обладнання; 

визначення параметрів системи забезпечення 

орієнтації і стабілізації; оцінювання зовнішніх 

та внутрішніх теплових потоків, що діють на 

платформу; визначення параметрів системи тер-

морегулювання платформи; визначення параме-

трів системи кондиціонування і газовідведення; 

оцінювання впливу факторів космічного про-

стору на базову конструкцію платформи; визна-

чення параметрів оболонки та силових елементів 

платформи; визначення параметрів її енергетич-

ного комплексу; оцінювання витрат на доставку 

сировини до платформи та на доставку готової 

продукції до відповідних об’єктів космічної інф-

раструктури; оцінювання витрат на створення та 

експлуатацію індустріальної платформи; оціню-

вання корисного ефекту від технологічного про-

цесу виробництва в умовах космічного простору. 

Структуру даної моделі показано на рис. 1, де 

iT  — робоча температура і-го технологічного 

процесу, ip  — робочий тиск в камері і-го про-

цесу, iP  — питома енергетична потужність і-го 

процесу, KIm   — маса КІП, 
KI KI KI, ,x y zI I I  

 — 

головний тензор інерції, 
KI
MS


 — площа міделя 

платформи, osck  — вектор оскулюючих параме-

трів орбіти, ig  — мікрогравітаційне прискорен-

ня за модулем та напрямком для i-ї точки орбіти, 

p
мзос

 — вектор параметрів модуля забезпечення 

орієнтації і стабілізації, pКІП
ДС 

, p
СКА

 — вектори 

параметрів системи двигунів КІП та сервісного 

космічного апарата, С
ДС

, С
ДП 

— показники ви-

трат на доставку сировини до платформи та на 

доставку готової продукції до постачальника 

відповідно, С
Ф

 — показник витрат на функціо-

нування платформи, pКІП
БС 

 — питома енергетич-

на потужність службових систем платформи, 

Q
C

, Q
A

, Q
З
, Q

ТО
, Q

БC 
— теплові потоки Сонця, 

альбедо Землі, власного випромінювання Зем-

лі, технологічного обладнання і бортових сис-

тем відповідно, p
мтр

 — вектор параметрів моду-

ля терморегулювання, if  — вектор параметрів 

впливу факторів космічного простору на базову 

конструкцію платформи, Kp  — вектор парамет-

рів базової конструкції платформи, EKp  — вектор 

параметрів енергетичного комплексу, p
КІП

 — 

вектор параметрів космічної індустріальної плат-

форми, С
Е
КІП

 
— показник ефективності КІП.

Параметри технологічних процесів в умовах 
вакууму та невагомості, що реалізуються на кос-
мічній індустріальній платформі. Для визначен-

ня проєктних параметрів промислового модуля 

проведено аналіз технологічних та функціональ-

них схем різних процесів виробництва, які мож-

на реалізувати в умовах ближнього космосу [13]. 

Запропоновано низку кластерів виробництв [13]:

– напівпровідникових матеріалів,

– продуктів космічної металургії,

– оптичних матеріалів,

– високочистих біологічних речовин,

– сировини з космічного сміття.

Функціональні схеми промислового техноло-

гічного обладнання КІП різні для різних альтер-

нативних процесів виробництва в умовах кос-

мічного простору. У роботах [13, 14, 22] показано 

взаємозв’язок між технологічними та базовими 

модулями індустріальної платформи. Проведено 

систематизацію даних про технологічні процеси 

в умовах вакууму та невагомості для реалізації на 

КІП і сформовано комплекс їхніх параметрів, 

який наведено в табл. 1 [13], де T
з
 — температура 

зразка, Р
ТП

 — енергетична потужність, p — тиск 

в камері, H — напруженість магнітного поля, що 

діє на зразок, E — напруженість електричного 

поля, dT/dx — градієнт температури, T — темпе-

ратура зберігання продукції.

Дані параметри будуть використовуватися як 

вихідні дані для системного аналізу технологіч-
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А. П. Алпатов, О. С. Палій, С. В. Сюткіна-Дороніна

Рис. 1. Структура математичної моделі функціонування космічної індустріальної платформи

Таблиця 1. Комплекс параметрів для забезпечення реалізації технологічних процесів в умовах вакууму та невагомості

Технологічний процес T
з
, К Р

ТП
, Вт p, Па H, Тл E, В/см dT/dx, К/см T, К

Напівпровідникові матеріали 300…1800 100…900 10–5…10–7 0…3.5·10–3 — 0…350 —

Космічна металургія 400…3300 80…2600 10–5 1.5 — 0…600 —

Оптичні матеріали 400…600 80…1500 10–5 — — — —

Високочисті біологічні речовини 270…350 55…600 10–5 — 25…50 — 278

Сировина з космічного сміття 400…3000 80…1500 10–5 — — — —
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них процесів та вибору оптимальних парамет-

рів індустріальної платформи для забезпечення 

промислового виробництва в умовах космічного 

простору.

Постановка задачі. Різноманіття типів основ-

них елементів КІП, схем їхньої електричної, 

теп лової і механічної комутації, велика кількість 

зовнішніх факторів і зв’язків, які необхідно вра-

ховувати при виборі кращого варіанта, суттєво 

ускладнюють задачу оптимізації космічної інду-

стріальної платформи і вимагають системного 

підходу до її розв’язування. Структура і парамет-

ри КІП визначають вимоги до вихідних елект-

ричних параметрів платформи, обмеження на її 

масові та габаритні показники, динамічні харак-

теристики тощо. При цьому очевидно, що функ-

ціональні властивості КІП, які характеризують-

ся вихідними параметрами, а також її надійність, 

стійкість до дії зовнішніх факторів та інші якості 

не є простою сумою властивостей її підсистем і 

елементів, тобто мають ефект синергії. 
Постановка задачі структурно-параметричної 

оптимізації КІП формулюється так: необхідно 

визначити структуру (склад елементів і зв’язки 

між ними), а також показники, які повинні уві-

йти в основний критерій оптимальності КІП. 

Для обґрунтування рішення щодо вибору кра-

щого варіанта КІП на етапі концептуального 

проектування доцільно використовувати методи 

техніко-економічного аналізу, які враховують 

показники двох видів — корисного ефекту і ви-

трат [2, 4, 5, 11]. 

Отже, для успішного проведення робіт на цьо-

му етапі доцільно сформулювати комплексну за-

дачу оптимізації КІП як задачу мінімізації витрат 

на створення та експлуатацію при забезпеченні 

необхідного корисного ефекту від технологіч-

ного процесу виробництва в умовах космічного 

простору. Доцільно сформувати показники ко-

рисного ефекту і витрат окремо для базового та 

промислового модулів КІП. 

Для визначення показника корисного ефекту 

від продукції, що виготовляється на КІП, вико-

ристовуються такі вихідні параметри [6]: напру-

женість технологічного магнітного поля H [А/м], 

напруженість технологічного електричного поля 

E [В/см], температура виробничого зразка T [К], 

тиск в камері p
ТП

 [Па], діаметр фракції сировини 

після її фрагментації d
фр

 [м], енергетична потуж-

ність EKP  [Вт] та напруга EKU  [В].

У загальному випадку вихідні параметри КІП 

залежать від внутрішніх властивостей платфор-

ми, які визначаються її структурою і властивос-

тями елементів, та характеризуються векторним 

показником X, а також від зовнішніх умов функ-

ціонування платформи, що характеризуються 

векторним показником Y. Крім того, оскільки 

зовнішні умови функціонування і властивості 

елементів КІП звичайно змінюються у процесі 

експлуатації платформи, вихідні параметри КІП 

у загальному випадку залежать від часу t . 

Вихідні параметри базового модуля КІП ви-

значаються як функції 

EK EK( ) [ ( ), ( )]P t P t t X Y ,

EK EK( ) [ ( ), ( )]U t U t t X Y .

Вихідні параметри промислового модуля КІП 

визначаються як функції

( ) [ ( ), ( )]t t tH H X Y ,

( ) [ ( ), ( )]t t tE E X Y ,

( ) [ ( ), ( )]T t T t t X Y ,

p
ТП

(t) = p
ТП 

[ ( ), ( )]t tX Y .

Витрати, необхідні для отримання корисного 

ефекту від функціонування КІП, складаються з 

витрат на технологічне обладнання та комплек-

товання, службові системи, механічні конструк-

ції, а також з витрат виведення на орбіту та екс-

плуатацію. 

Безпосередніми показниками витрат є:

С
КІП

 — вартість створення і експлуатації КІП 

у цілому,

С
ОМ

 — вартість створення і експлуатації базо-

вого модуля КІП,

С
ПМ

 — вартість створення і експлуатації про-

мислового модуля КІП.

Опосередкованими показниками є різні пара-

метри, які суттєво впливають на вартість КІП:

m
КІП

 — маса КІП в цілому,

m
ОМ

 — маса базового модуля КІП,

m
ПМ

 — маса промислового модуля КІП.

Показники витрат, так само як показники ко-

рисного ефекту функціонування КІП, залежать 
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від внутрішніх властивостей платформи і зо-

внішніх факторів, що змінюються в часі: 

С
ОМ

(t)
 
= С

ОМ
[ ( ), ( )]t t X Y ,

С
ПМ

(t)
 
= С

ПМ
[ ( ), ( )]t t X Y ,

С
КІП

(t)
 
= С

ОМ
(t) + С

ПМ 
(t),

де Xʹ, Yʹ — вектори внутрішніх властивостей 

платформи і зовнішніх факторів, які в загально-

му випадку включають компоненти, що відріз-

няються від компонентів векторів X і Y.

Критерій оптимальності вибору варіанта 

КІП — це сукупність вимог, які повинні задо-

вольняти показники корисного ефекту і витрат. 

При техніко-економічному обґрунтуванні до-

цільності розробки нових складних технічних 

систем, таких як КІП, використовуються дві 

основні форми критерію оптимальності і відпо-

відні їм два варіанти постановки задачі оптимі-

зації [2, 5, 8, 12]. Перший передбачає досягнен-

ня максимального корисного ефекту при зада-

них витратах (принцип максимізації ефекту), 

другий — мінімізацію витрат при забезпеченні 

необхідного корисного ефекту (принцип еконо-

мії ресурсів). Доведено, що в тому випадку, коли 

залежність показника корисного ефекту від вар-

тості є зростаючою функцією, ці дві форми кри-

терію оптимальності еквівалентні одна одній, і 

для пошуку оптимального розв’язку можна ви-

користовувати кожну з них [2, 5].

З урахуванням великої тривалості розробки, 

створення і експлуатації КІП, а також неточнос-

ті прогнозування і умовності фіксування витрат 

на такий тривалий період, найкращою є поста-

новка, при якій фіксується корисний ефект, а 

витрати мінімізуються [2, 16].

Критерій оптимальності базового модуля КІП, 

який можна розглядати як критерій його техні-

ко-економічної ефективності, при детермінова-

ній постановці задачі має вигляд 

С
ОМ 

( , ) min  X Y ,

Р
ЕК

( , )X Y Р
ЕК
пот,

U
min
доп  U

ЕК 
U

max
доп,

t = t
зад

,

де С
ОМ

 — вартість створення і експлуатації ба-

зового модуля КІП, t
зад

 — заданий момент часу, 

для якого встановлено потрібне значення вихід-

ної потужності Р
ЕК
пот і допустимий інтервал на-

пруги [U
min
доп, U

max
доп].

Витрати ресурсів, необхідних для забезпечен-

ня корисного ефекту від функціонування базо-

вого модуля КІП, складаються з витрат на ство-

рення і експлуатацію базового модуля платформи. 

Суттєві витрати на експлуатацію базового мо-

дуля КІП пов’язані з орієнтацією енергетично-

го комплексу платформи на Сонце. Оцінити їх 

досить складно, тому що при цьому необхідно 

враховувати супутні витрати енергомасових ре-

сурсів на забезпечення орієнтації і стабілізації 

КІП тощо. 

Між тим, експлуатаційні витрати при виборі 

кращого варіанта КІП у першому наближенні 

можна не враховувати, якщо накласти обмежен-

ня на точність орієнтації платформи, і моменти 

інерції платформи: 

x = x
доп, y= y

доп

 
Jx  Jx

доп, Jy  Jy
доп,

де x(y)
доп — допустимі кути відхилення оптичної 

осі енергетичного комплексу від напрямку на 

Сонце, J x (y) 
доп — максимально допустимі значення 

моментів інерції платформи відносно осей обер-

тання ,x y .

Як показник витрат на створення КІП, що 

включає витрати на виведення у космічний про-

стір, можна використовувати масу КІП. Дійсно, 

найбільш вагомими складовими вартості КІП у 

цьому випадку є вартість комплектовання і вар-

тість виведення. У першому наближенні можна 

вважати, що вартість КІП визначається за фор-

мулою 

1
CC m C
k




 
    

,

де C, C
вив

 — питомі (на одиницю маси) вартос-

ті комплектовання і виведення відповідно, k  — 

коефіцієнт, що враховує збільшення маси КІП 

за рахунок маси конструкції у порівнянні з ма-

сою комплектовання.

Якщо вважати значення C, C
вив

 і k  постій-

ними, то, очевидно, мінімізацію вартості можна 

звести до мінімізації маси. При цьому потрібно 

мати на увазі, що масу КІП, яка має чітке фізич-

не значення, на етапі передескізного проєкту-

вання можна визначити зі значно більшою точ-

вив
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ністю, ніж вартість, і маса має високу чутливість 

до зміни структури і параметрів КІП. Помітимо 

також, що як вартість, так і маса мають власти-

вість адитивності, тобто визначаються як прос-

ті суми вартостей або мас елементів КІП. Масу 

КІП, як показник витрат у задачі оптимізації, 

можна вважати детермінованою величиною і ко-

ристуватися її середньостатистичними значен-

нями (математичними очікуваннями). 

В роботі [14] наведено модель визначення маси 

космічної індустріальної платформи та її модулів. 

Сучасні орбітальні станції мають у своєму 

складі: модуль керування і службових систем, 

функціонально-вантажний модуль, шлюзовий 

відсік, вузловий модуль, лабораторний модуль. 

Результати аналізу конфігурацій наявних орбі-

тальних станцій і  діапазони основних парамет-

рів їхніх модулів  наведено у табл. 2 [14].

Для визначення діапазонів мас модулів КІП 

сформовано статистичну вибірку приведених 

мас складових космічних систем (див. табл. 3) 

[14]. Статистична вибірка становила 55 косміч-

них систем.

В табл. 3 позначено: К — конструкція КІП, 

ЕМ — енергетичний модуль, МЗТР — модуль за-

безпечення теплового режиму, МЗОС — модуль 

забезпечення орієнтації і стабілізації, МК — 

модуль керування, МС — модуль стикування, 

БМ — бортові маніпулятори, КН — корисне на-

вантаження.

Результати статистичного аналізу приведених 

мас підсистем КІП наведено в табл. 4 [14], де 

jcpm  — математичне очікування (та його довірчі 

інтервали), 
2
jS  — дисперсія (та її довірчі інтерва-

ли), jS  — стандартне відхилення.

Для середніх показників і дисперсії визначено 

довірчі інтервали з рівнем  достовірності 99.9 %. 

Подальші дослідження з проєктування космічної 

індустріальної платформи планується виконувати 

з урахуванням визначених масових часток систем 

КІП з урахуванням мінімально і максимально 

можливих мас для тієї чи іншої системи.

Критерій оптимальності вибору варіанта базо-

вого модуля КІП, що відповідає постановці зада-

чі структурно-параметричної оптимізації, можна 

подати у вигляді такої сукупності співвідношень: 

 
m

ОМ 
min , (1)

 
РЕК

( , )X Y Р
ЕК
пот, (2)

 
Umin

доп  U
ЕК 

U
max
доп, (3)

 
t = tзад

, (4)

Таблиця 2. Параметри модулів орбітальних станцій [3, 9, 19—21]

Модуль станції Початкова маса, т Довжина по корпусу, м Максимальний діаметр, м

Модуль керування і службових систем 4.989…20.295 1.4…13.11 3.96…4.35

Функціонально-вантажний блок 4.685…20.26 6.4…12.99 4.1…4.57

Шлюзовий відсік 1.36…6.064 1.8…5.5 2.04…6.55

Вузловий модуль 1.183…13.508 1.8…6.1 1.9…6.55

Лабораторний модуль 1.2…35.38 3.9…14.66 2.9…4.5

Таблиця 3. Фрагмент статистичної вибірки приведених мас модулів до маси космічних систем

Космічна система 

(КС)

Приведена маса модуля mi до маси КС m
КC

К ЕМ МЗТР МЗОС МК МС БМ КН

КС-1 0.15 0.12 0.10 0.09 0.05 0.05 0.05 0.41

КС-2 0.41 0.10 0.08 0.13 0.10 0.04 0.04 0.11

КС-3 0.03 0.11 0.04 0.11 0.02 0.10 0.10 0.50

… … … … … … … … …

КС-55 0.22 0.27 0.05 0.12 0.05 — — 0.29
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 x(y)
 = x(y)

доп, (5)

 Jx(y)
 J x (y) 

доп,
 

(6)

де m
ОМ

 — маса базового модуля КІП, t
зад 

— зада-

ний момент часу, для якого встановлено потріб-

не значення вихідної потужності Р
ЕК
пот і допусти-

мий інтервал напруги [U
min
доп, U

max
доп], x(y)

доп — допус-

тимі кути відхилення оптичної осі енергетичного 

комплексу від напрямку на Сонце, J x (y) 
доп — мак-

симально допустимі значення моментів інерції 

платформи відносно осей обертання ,x y .

Критерій оптимальності вибору варіанта про-

мислового модуля КІП можна сформулювати у 

такому вигляді:

 
m

ПМ 
min , (7)

 

ï î ò( , ) H X Y H , (8)

 
Е

min
доп  Е

 
Е

max
доп, (9)

 Т
min
доп  Т

 
Т

max
доп, (10)

 
рmin

доп  р
ТП 

р
max
доп,

 
(11)

 t = t
зад

,
 

(12)

де mПМ — маса промислового модуля КІП, 

Нпот — потрібне значення вихідної напруже-

ності магнітного поля, Едоп
min(max)

— допусти-

мі інтервали напруженості електричного поля, 

Тдоп
min(max)

— допустимі інтервали температури ви-

робничого зразка, рдоп
min(max)

 — допустимі інтерва-

ли тиску в камері.

Зазначимо, що перебирання різних схемних 

рішень КІП, які відрізняються типами комплек-

тувальних систем, способами їхнього сполучен-

ня, компонуванням тощо, в даний час не під-

дається строгій формалізації. Це призводить до 

використання евристичних методів формування 

альтернативних схемних рішень КІП, та їхнього 

порівняння за вартістю або масою після оптимі-

зації кожного варіанта за критерієм оптималь-

ності КІП (1)—(12). Найкращою слід вважати ту 

схему КІП, для якої виконується умова 
min min
KI  KI  1{ }j i nC C  

або
min min
KI  KI  1{ }j i nm m   ,

де 
min
KIC  , 

min
KIm   — мінімальні вартість та маса КІП 

після оптимізації за критерієм оптимальності, 

n  — загальна кількість альтернатив схемних рі-

шень КІП, ,i j  — порядкові індекси альтерна-

тив.

Оскільки критерій переваги є окремим ви-

падком критерію оптимальності, такий підхід до 

розв’язування задачі структурно-параметричної 

оптимізації КІП є досить коректним. 

Таблиця 4. Результати статистичного аналізу приведених мас підсистем індустріальної платформи

Модуль
jcpm  (та довірчі інтервали)

2
jS  

(та довірчі інтервали) jS

К 0.2425

(0.199937...0.285619)

0.0092

(0.00522...0.018468)

0.0960

ЕМ 0.2295

(0.189525...0.267883)

0.0077

(0.004618...0.015446)

0.0880

МЗТР 0.0811

(0.053791...0.111395)

0.0043

(0.002496...0.008347)

0.0655

МЗОС 0.1007

(0.081246...0.121717)

0.0021

(0.001232...0.00412)

0.0457

МК 0.1705

(0.113352...0.231833)

0.0179

(0.010558...0.035314)

0.1336

МС 0.0633

Надмала статистика

0.0010

Надмала статистика

0.0321

БМ 0.0633

Надмала статистика

0.0010

Надмала статистика

0.0321

КН 0.2595

(0.21029...0.304524)

0.0114

(0.006679...0.02234)

0.1067

пот
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вибору кращого варіанта КІП. Разом з тим відо-

мо, що врахування занадто великого числа фак-

торів надмірно ускладнює модель і затрудняє 

розв’язування задачі. Тому на етапі концепту-

ального проєктування до математичних моде-

лей, що розробляються для оптимізації пара-

метрів КІП, висувається вимога  максимальної 

простоти при достатній достовірності [8]. Задо-

вольнити цю вимогу при розробці моделей мож-

ливо лише шляхом обґрунтованих компромісів і 

припущень.

Математична модель для оптимізації КІП є 

сукупністю співвідношень, які зв’язують показ-

ники корисного ефекту і витрат з параметрами, 

що характеризують внутрішні властивості КІП 

і зовнішні умови її функціонування. Таким чи-

ном, йдеться фактично про дві взаємопов’язані 

моделі: 

  модель одержання корисного ефекту, що ха-

рактеризується вихідними значеннями напруги, 

електричної потужності і комплексу параметрів 

технологічних процесів в умовах космосу, 

  модель витрат, що характеризується вартіс-

тю або масою КІП.

Наявність у моделі отримання корисного ефек-

ту нелінійних співвідношень, що описують фі-

зичні процеси в КІП, визначає необхідність ви-

користання для оптимізації КІП методів неліній-

ного програмування, зокрема чисельних методів 

детермінованого або випадкового пошуку [15, 

18]: метод Монте-Карло; генетичний алгоритм 

випадкового пошуку; методи нульового порядку 

конфігурацій (Гука — Дживса) та деформованого 

багатогранника (Нелдера — Міда); градієнтні ме-

тоди покоординатного спуску першого і другого 

порядків. Ці методи повинні стати основою по-

будови системи автоматичної оптимізації проєкт-

них параметрів КІП. 

Чисельні ітераційні методи оптимізації по-

роджують послідовність точок (векторів пара-

метрів, що оптимізуються) відповідно до запро-

понованого набору правил, що включають кри-

терій закінчення пошуку екстремуму цільової 

функції.

Ефективність чисельних методів оптимізації 

характеризується багатьма факторами: швидкіс-

тю збіжності до оптимуму цільової функції, ча-

У загальному вигляді отримано алгоритм по-

слідовності операцій для розв’язування задачі 

оптимізації КІП: 

1) визначити умови функціонування КІП, 

сформулювати вимоги до вихідних параметрів 

КІП і охарактеризувати їх кількісно;

2) обґрунтувати вибір певного варіанта КІП 

з можливого набору альтернатив, представити 

схемне рішення КІП і зробити змістовний опис; 

3) розробити математичні моделі КІП відпо-

відно до показників корисного ефекту і витрат, 

що входять у критерій оптимальності вибору; 

4) провести аналіз моделей КІП, вибрати ме-

тоди оптимізації і розробити алгоритми їхньої 

комп’ютерної реалізації; 

5) сформувати початкову інформацію і здій-

снити чисельне розв’язування задачі оптимізації 

КІП; 

6) проаналізувати розв’язок і зробити необхід-

ні рекомендації. 

На передпроєктному етапі розглядається зада-

ча визначення оптимальних значень параметрів 

вектора p за умови мінімізації цільової функції — 

маси КІП m
КІП 

(X, p) min , що залежить тіль-

ки від вхідних даних (вектора X) і k -вимірного 

векторного аргументу p, де k  — кількість пара-

метрів КІП, що оптимізуються (1)—(12). Надалі 

необхідно виконати декомпозицію індустріаль-

ної платформи до рівня елементів конструкції її 

модулів.

Отримані в результаті оптимізації мінімальні 

значення маси і відповідні їм оптимальні розмі-

ри КІП використовуються надалі для уточнення 

оптимальних параметрів КІП і, відтак, вплива-

ють на формування вимог до вихідних парамет-

рів КІП. У такий спосіб реалізується принцип 

зворотного зв’язку, що визначає ітераційний ха-

рактер процесу оптимізації.

Застосування методів оптимізації для вибору 
проєктних параметрів космічної індустріальної 
платформи. Вибір методу комп’ютерного роз-

в’я зу вання задачі оптимізації в першу чергу ви-

значається видом розроблених математичних 

моделей. Від точності або достовірності моде-

лей, що визначає ступінь їхньої адекватності 

властивостям реального об’єкта КІП, значною 

мірою залежить обґрунтованість рішення щодо 
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сом виконання однієї ітерації, об’ємом викорис-

товуваної комп’ютерної пам’яті, необхідної для 

реалізації методу і т. д. На практиці застосову-

ються тільки методи, що мають збіжність. Вони 

дозволяють за кінцеве число ітерацій одержати 

екстремум цільової функції або підійти до точки, 

досить близької до екстремуму. Обчислення при-

пиняються при виконанні деяких умов зупинки 

ітераційного процесу — малості збільшення або 

зменшення аргументів цільової функції (пара-

метрів, що оптимізуються) або малості зміни 

значення цільової функції [15, 18].

Найкращим способом вибору методу опти-

мізації, найбільш придатного для розв’язування 

поставленої задачі оптимального проєктування 

КІП, слід визнати дослідження можливостей і 

досвіду застосування різних методів оптимізації. 

Пропонується підхід до оптимізації проєктних 

параметрів КІП на основі порівняння декількох 

методів незалежних процесів оптимізації, гібри-

дизації або комбінації різних методів оптимізації.

Висновки. Для обґрунтування створення кос-

мічної індустріальної платформи використову-

ються методи техніко-економічного аналізу, які 

враховують показники двох видів — корисного 

ефекту і витрат. Показниками корисного ефекту 

є показники ефективності технологічного про-

цесу. Показник витрат на створення космічної 

індустріальної платформи включає витрати на 

технологічне обладнання та комплектовання, 

службові системи, механічні конструкції, а та-

кож витрати на виведення на орбіту та експлуа-

тацію. 

В результаті аналізу технологічних процесів, 

що можуть бути реалізовані в умовах космічного 

простору, сформовано параметри технологічних 

процесів в умовах вакууму та невагомості.

Наведено діапазони основних параметрів мо-

дулів наявних орбітальних станцій. Подано ре-

зультати статистичного аналізу приведених мас 

підсистем космічної індустріальної платформи. 

Для середніх показників і дисперсії визначено 

довірчі інтервали з достовірністю 99.9 відсотка. 

Розроблено структуру комплексної матема-

тичної моделі функціонування космічної інду-

стріальної платформи.

Для успішного проведення передпроєктних 

робіт сформульовано загальну постановку за-

дачі оптимізації маси космічної індустріальної 

платформи. Одержані в результаті оптимізації 

мінімальні маса і габарити платформи викорис-

товуються надалі для уточнення оптимальних 

параметрів платформи і, відтак, впливають на 

формування умов для реалізації технологічного 

процесу. У такий спосіб реалізується принцип 

зворотного зв’язку, що визначає ітераційний ха-

рактер процесу оптимізації.

У загальному вигляді показано алгоритм по-

слідовності операцій для розв’язування задачі 

оптимального проєктування космічної індустрі-

альної платформи. 

Обрано чисельні методи детермінованого та 

випадкового пошуку для розв’язування задачі 

оптимізації проєктування космічної індустріаль-

ної платформи. Ці методи повинні стати осно-

вою побудови системи комп’ютерної оптиміза-

ції проєктних параметрів платформи. Пропо-

нується підхід до вибору проєктних параметрів 

платформи на основі порівняння або комбінації 

різних чисельних методів оптимізації.
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CONCEPTUAL DESIGN OF THE SPACE INDUSTRIAL PLATFORM. PROBLEM STATEMENT

The objective of thispaper is to formulate a complex problem of optimizing the design parameters of a space industrial platform 

at the conceptual design stage.

The initial stage of space industrialization was the creation of space industrial platforms in Earth orbit. At present, there are 

works related to the implementation of a number of technological processes in outer space, which are being studied by scientists 

and developers. Implementation of unique technological processes in outer space allows forobtaining materials with qualita-

tively new characteristics.

The peculiarity of designing a space industrial platform is that there are practically no theoretical works related to the choice 

of platform parameters and the logic of its creation at the conceptual design stage. This stage is characterized by the fact that, 

apart from the general idea of the platform layout, the expected types of main service systems, some initial data, and the param-

eters of the technological processes to be implemented on the p latform, there is little else known. The process of designing a 

new complex space system, such as an industrial platform, is a multi-level iterative and optimization process, during which its 

characteristics and mass production are determined and refined.

The article analyzes the configurations of existing orbital stations as a prototype of space industrial platforms and determines 

the ranges of the main parameters of their modules. A set of parameters of technological processes in vacuum and zero gravity 

conditions that can be implemented on a space industrial platform is formed. The relationship between the technological and 

basic modules of the industrial platform is shown. The structure of a complex mathematical model of the space industrial plat-

form functioning is developed. To ensure successful work at the conceptual design stage, a general statement of the problem of 

optimizing the mass of the space industrial platform is formulated. The minimum mass and dimensions of the space platform 

obtained as a result of the optimization are used to further refine the optimal parameters of the platform and, therefore, affect 

the formation of conditions for the implementation of the technological process.

The algorithm of the sequence of operations for solving the problem of optimal design of a space industrial platform is shown 

in general.

Keywords: space industrial platform, conceptual design, technological processes, functional features, set of parameters, optimi-

zation, statistical indicators.
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INTRODUCTION

Shell structures are the force elements of building 

structures, the chemical industry, aircraft for various 

purposes, aviation and rocket-space systems, and 

other industries. While designing the modern thin-

walled shell structures, considerable attention is paid 

to the problems of stability and strength under the 

action of external normal pressure, axial force, and 

torque. To improve operational characteristics with 

minimal material consumption, composite materials 

[20, 21] or three-layer ones, consisting of two outer 

rigid layers and an inner filler layer of low stiffness 

and density [1, 2, 6, 7, 23], are used. In particular, 

papers [1—14, 16—19, 22—24] are devoted to the 

study of the stability of homogeneous and multi-layer 

shell structures. An overview of publications in this 

field is contained in the paper [6].

Recently, considerable attention has been paid to 

theoretical and experimental studies of compound 
cone-cylinder structures [3, 4, 11—14, 16, 18, 19, 

22, 24]. The study of buckling is accompanied by 

the construction of boundary surfaces separating the 

region of structure stability [2—4, 9, 10, 14, 18, 19] 

and visualization of the behavior of wave formation 

of shells in a critical state [4, 9, 11, 14, 16, 18].

An essential means of increasing the shell structure 

stability is its reinforcement with frontal and interme-

diate rings [3—5, 8—13, 16—19, 22]. By means of a 

numerical experiment in papers [3, 4, 10], the influ-

ence of both stiffness characteristics of rings (in the 

plane of the initial curvature and from its plane) on the 

stability of shell structures is shown, demonstrating the 

specifics of the influence of each of the parameters.

The peculiarity of this paper is the development 

of an analytical-numerical approach to solving the 

problems of static stability of reinforced compound 

three-layer shell structures of the cone-cylinder type 

under combined loading with a continuation of the 

research described in the paper [2], in which the solv-

ing differential equation and a solution to the prob-

lem of stability of a three-layer conical shell under 

the action of uniform external pressure, axial com-

pressive forces and torsion are obtained. The purpose 

of the paper is to study the interaction of local and 

overall buckling of a three-layer compound cone-

cylinder structure under the joint action of three load 

parameters capable of causing buckling, analysis of 

wave formation, especially under the influence of re-

inforcing rings, with the purpose of rational design 

and reducing the weight characteristics of the struc-

ture under study.

PROBLEM FORMULATION 
AND SOLVING EQUATIONS

In the monograph [1], a complete system of basic 

differential equations in partial derivatives is ob-

loading by external pressure, axial forces, and torque is proposed in the paper taking into account the stiffness parameters of the 

intermediate rings in the plane of the initial curvature and for torsion.

Corresponding solving equations for the problem are ordinary differential equations of the sixth order (for a cylindrical compart-

ment with constant coefficients and for a conical one with variable coefficients along the axial coordinate). Differential relations that 

determine the conditions of conjugation through the intermediate ring are used.

For the numerical solution, the finite difference method is used with central finite differences of the third and second order at the 

inner points of the shell determination segments and at its ends, respectively, and the second order differences with one step backward 

or forward at the conjugation points through the ring.

The agreement of the calculation results with the known data for three-layer conical and cylindrical shells is shown, as well as in 

the limiting case, it is done when passing to a single-layer compound cone-cylinder structure.

For the considered class of cone-cylinder shell structures, boundary surfaces are constructed that separate the stability region of 

the structure being under study, depending on the geometric and stiffness parameters of the compartments, reinforcing elements, and 

the external load condition.

The external load effect on the parameter of the post-critical wave formation for the structure under investigation is studied, provid-

ing the visualization of the deformation behavior.

The analysis of the calculation results has shown that this approach to solving the problem of bifurcation and equistability of the 

compound structure compartments in relation to the local and overall forms of protrusion allows choosing rational geometric and stiff-

ness parameters of the shell components and force elements in terms of improving the weight characteristics of the structure.

Keywords: three-layer shell, compound cone-cylinder structure, combined loading, ring, boundary surface, local and overall forms of 

protrusion, visualization of post-critical forms of buckling.
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tained to study the stability of three-layer shells using 

the Kirchhoff-Love hypotheses for the bearing layers, 

the incompressibility of the filler material, as well as 

the reduced Poisson ratio and elasticity modulus.

Referring to the three-layer walls of the shells (Fi-

gu re 1), one should follow the notation in the mono-

graph [1]: jh , j , and jE  are the thicknesses, Pois-

son ratios, and moduli of elasticity of the outer layer 

( 1j  ), inner layer ( 2j  ), and filler ( 3),j   0h  is 

the shell wall thickness. The walls of a three-layer 
shell are formed from isotropic bearing layers and 

transversely isotropic filler. The following parameters 

are introduced: 
1

3 3

2 2
1 11 1

j j j j j

j jj j

E h E h


 

 
        
  ,

2 3

2
10

1
1

j j

j j

E h
E

h 

  
     



are the reduced Poisson ratios and modulus of 

elasticity, 
2
0

2
1

cone
hK
l




, 

2
0

2cyl
hK
L




 —

are shear parameters of the conical and cylindrical 

compartment of the structure, respectively. 

The formulas for calculating the parameters as  , 

 ,  , D  are given in the monograph [1] and speci-

fied in the paper [2]. 

A linear axisymmetric stability problem of a thin 

elastic three-layer shell structure of the cone-cylin-

der type is considered, being under the simultaneous 

action of three load parameters capable of causing 

buckling: external pressure (q ), axial compressive 

force (T ), and torsion ( M ). In accordance with the 

applied theory of thin shells, the case is considered 

when the change in the stress-strain state in the an-

nular direction significantly exceeds the change in 

the stress-strain state in the axial direction, provided 

that the wave number is 
2 1n  .

For a compound structure, we introduce the nota-

tion: s  and s  are the coordinates along the genera-

trix of cylindrical and conical shells, respectively; y  

is the coordinate along the arc of the cylinder,   is 

the arc coordinate along the parallel of the cone. Pa-

rameters of the shell structure compartments are as 

follows:   is the angle at the base of the cone, 0l  and 

1l  are the distances from the cone vertex to smaller 

and larger bases of the truncated cone, L  and R  are 

the generatrix height and the radius of the cylinder. 

The compartments are docked with the larger base of 

the cone (Figure 1).

Neglecting the summands that contained   to the 

power of not less than the second, in the paper [2], a 

solvable differential equation of the sixth order with 

variable coefficients for the conical shell has been 

derived. Regarding the deflection function ( )cone x , 

this equation is applied in the following form:

 
0 1 2 3

4 5 6 0,
cone cone cone cone

IV V VI
cone cone cone

a a a a
a a a

         

      
 

 (1)

where

5
2

0 5 2
20 1 3

cone
cone

pa
x x K

  
       

 

Figure 1. Three-layer compound shell structure under combined loading
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6 12cone

conex p
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3 4 2
3 6 4 64 ;cone cone

conr cone
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x xx x
K K
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 
             

   
2 2

2 2 4 64 9 cone
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cone

xx
K

 
      
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2
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2 2

3
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cone cone
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p l
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x l x
pp

x

 
        

 
 

   

26 2 conex p
x

     
 

2 2
2

2 16 cone cone
cone

p
x K

 
     

 
3 2

3 4 22 67 44cone
cone cone

cone cone

x xx x
K K

 
        
 

;

2 2
2 2

3
62 40cone

cone
cone

p xa p x
x K

  
       

 
;

3
2 3 2

4 8 7cone cone
cone

xa p px x x
K

 
          

 
, 

2
5 7a x   ,   

3
6a x  

with the appropriate notation signs:

1
3 3

0 tgcone

q l
Eh

 
 

,

2 3
0 1

cos
2 sincone

T
Eh l


 

  
,

2 5/2 2
1 02 sincone

M
l E h

 
  

are dimensionless efforts; 

1

sx
l


2

2cos
n

 


,

p   ,

 
0

2
1

ctg

12 1

h

l


 

 
,

1coscone
n

  


,

1  is the tangent of the angle of the wave crest incli-

nation to the generatrix.

To obtain the solving equation for the cylindrical 

compartment, an approach similar to the case of a 

conical shell, given in [2], is used. First, the system of 

stability equations for the cylindrical three-layer shell 

of medium length is considered [1]:

2 2
20

2

2 2 2

2 2 2

22
4 0 0

2

11

,
2

1 ,

cyl cyl

cyl cyl cyl

cyl cyl

hD F
R s

w w wT Mq R
R s y R s y

Eh hF
R s

   
          

                  
          

  (2)

where
2
01cyl cyl
hw

 
     

is the dependence between the functions cylw  and 

cyl ,   is the Laplace operator defined by the 

formula:
2 2

2 2s y
 

  
 

.
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Dimensionless coordinates, 

sx
L

 , 
y
R

  , 

dimensionless parameters of the external load are 

introduced:

2
02cyl

T
Eh

 


,

2

2
0

cyl
qR
Eh

  ,

2
02cyl

M
ERh

 


.

The required functions cyl  and cylF  are presented 

in the following form:

 ( , ) ( ) cos (1 )cyl cyl cylx x x n         ,

 2
0( , ) ( ) cos (1 )cyl cyl cylF x x Eh x n       ,

where

1cyl
nL
R

   .

After the transformations, the system equation (2) 

is integrated along the coordinate   by the Galerkin 

method from 0 to 2 , and the parameters

 
Lk
R

 , 0
1

h
R

  ,  212 1   

are introduced. The function ( )cyl x  is excluded, 

and the summands containing the factor 

1
4 2k n


 

are neglected. As a result, the solvable differential 

equation of the main stress state with respect to the 

deflection function of the cylindrical shell is obtained:

 0 2 4 6 0IV VI
cyl cyl cyl cylb b b b        , (3)

where
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
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.

The boundary conditions provide that the ends of 

the three-layer shell structure of the cone-cylinder 

type are freely supported, and there is also a dia-

phragm of infinite stiffness, which prevents the rela-

tive shift of the bearing layers along the edge of the 

shell [1]. Taking into account the fact that the shells 
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    1 1cone cone
    ,

  0cyl N
  ,    

2 2cyl cylN N 
    , 

   
1 1cyl cylN N 

    .

The papers [3, 4, 10] contain details on consid-

ering the influence of the discrete principles of the 

intermediate rings’ position, including the docking 

one. The stif fness parameters of the rings are taken 

in the form:

*
,1 1 3

1 ,
cosconeG G



 

*
,2 2

1 ;
cosconeG G


 (6)

*
,1 1,cylG G

 
*

,2 2 ;cylG G

 24 2

1 3
0

1 ( )
,

ring
xn n EJ

G
Eh R




 
 

22 2

2 3 2
0

1 ( )

1

ring
zn n EJ

G
Eh R n





,

where 
ring
xJ , 

ring
zJ  are the moments of inertia while 

bending the ring in the plane of the initial curvature 

and out of the plane (for torsion), respectively, 

( )ringxEJ , ( )ringzEJ  are the corresponding stiffness 

characteristics of the ring.

Proceeding with the research laid out in [3], two 

docking rings at the edges of conical and cylindrical 

compartments with half stiffness are considered. The 

conditions of conjugation through the ring, in this 

case, will be as follows:

 
( ) ( )(1) (0)i i
cone cyl    for all 0; 4; 5i  ; (7)

* *
,2 ,2

1 1(1) (1) (0) (0)
2 2cone cone cone cyl cyl cylG G          ;

  (8)

* *
,1 ,1

1 1(1) (1) (0) (0)
2 2cone cone cone cyl cyl cylG G        , (9)

which are written by means of the second-order finite 

differences with one step backward and forward, 

respectively:

, , 3 , 2
1 2 15

60cone N cone N cone N
coneH          

, 1 , , 1 , 260 20 30 3cone N cone N cone N cone N          ;

are docked along the larger base of the cone, the in-

dicated boundary conditions are written in the form: 

 

2 4

2 4 0cone cone
cone x x

   
   

 
 if 0

1

lx
l

 .  (4)

 

2 4

2 4 0cyl cyl
cyl x x

   
   

 
 if 1x  . (5)

The finite difference method (FDM) is used to 

solve the problem [15]. For the ordinary differential 

equation of the sixth order for conical and cylindrical 

shells, FDM involves using the central finite differ-

ences of the third order at internal points kx  or kx  

( 1, 1)k N   of splitting into N  equal parts of the 

segments 0 1 ;1l l    or [0;1], corresponding to these 

shells. Such differential relations are written in [2]:

3 2 1

1 2 3

1( ) ( 9 45
60

45 9 ),
k k k k

k k k

x
H   

  

       

    


 

 3 2 12
1( ) 2 27 270

180k k k kx
H          

1 2 3490 270 27 2 ,k k k k         

3 2 13

1 2 3

1( ) ( 8 13
8

13 8 ),
k k k k

k k k

x
H   

  

       

    



(4)
3 2 14

1 2 3

1( ) ( 12 39
6

56 39 12 ),
k k k k

k k k k

x
H   

  

       

      



(5)
3 2 15

1 2 3

1( ) ( 4 5
2

5 4 ),
k k k k

k k k

x
H   

  

       

    



(6)
3 2 16

1 2 3

1( ) ( 6 15

20 15 6 ),
k k k k

k k k k

x
H   

  

       

      


 

where 

 ( )k cone k
x    or  ( )k cyl k

x   ; 

kx a kH   , 1, 1k N  ;  0 11coneH H l l N    

or 

1cylH H N  ; 0 1a l l  or 0a  . 

Finite differences of the second order allow presenting 

the boundary conditions (4) and (5) in the form:

 0
0cone  ,    2 2cone cone

    ,
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,0 , 2 , 1 ,0
1 3 30 20

60cyl cyl cyl cyl
cylH         

+ ,1 ,2 ,360 15 2cyl cyl cyl     ;

, , 2 , 1 ,2
1 16 30

12cone N cone N cone N cone N
coneH         

 , 1 , 216 cone N cone N    ;

,0 , 2 , 12

,0 ,1 ,2

1 ( 16
12

30 16 );

cyl cyl cyl
cyl

cyl cyl cyl

H       

    

, , 3 , 2 , 13
1 7 14

4cone N cone N cone N cone N
coneH          

, , 1 , 210 cone N cone N cone N     ;

,0 , 2 , 1 ,03

,1 ,2 ,3

1 ( 10
4
14 7 );

cyl cyl cyl cyl
cyl

cyl cyl cyl

H        

    

, , 2 , 14

, , 1 , 2

1 ( 4

6 4 );

IV
cone N cone N cone N

cone

cone N cone N cone N

H  

 

     

    

 ,0 , 2 , 1 ,0 ,1 ,24
1 4 6 4IV

cyl cyl cyl cyl cyl cyl
cylH            ;

, , 3 , 2 , 15
1 5 10V

cone N cone N cone N cone N
coneH            

, , 1 , 210 5cone N cone N cone N      ;

 

,0 , 2 , 1 ,05

,1 ,2 ,3

1 ( 5 10

10 5 ).

V
cyl cyl cyl cyl

cyl

cyl cyl cyl

H         

    
 (10)

In the case of placing the intermediate ring on a 

conical or cylindrical shell, the fo llowing conditions 

are applied:
( ) ( )

, ,( ) ( )i i
shell shell left shell shell rightx x    for all 0; 4; 5i  ;

  (11)
*

, ,2 , ,( ) ( ) ( )shell shell left shell shell shell left cyl shell rightx G x x       ,

  (12)
*

, ,1 , ,( ) ( ) ( )shell shell left shell shell shell left cyl shell rightx G x x     
  (13)

for the corresponding shell type with finite differ-

ences similar to the (10). In formulas (11)—(13), 

the index “shell” specifies the shell type to which 

these formulas are applied, and the indices “left” or 

“right” at the axial coordinate determine the use of 

finite differences with one step backward or forward, 

respectively.

ANALYSIS OF NUMERICAL RESULTS

Numerical analysis has been carried out for the shells 

with parameters: 1 1.82 ml   and 
3

0 5 10 mh   , the 

Poisson ratios of all layers 1 2 3( 0.3)        , 

and moduli of elasticity of outer layers (E
1
 = E

2
 = 

= 1.041011 Pa). The dimensionless parameters such 

as
*

2
0

TT
Eh

 , 
*

3
02

MM
Eh




,

and an auxiliary parameter of the external critical 

pressure 
* 510 [Pa]q q  

are introduced.

Comparative analysis with the known results. Table 1 

 shows the values of the critical pressure for cylindri-

cal and conical shells, which allow comparing the 

results of the calculations w ith the known results of 

the monograph [1]. In addition, the listed values de-

termine the critical pressure of local buckling of the 

compound cone-cylinder structure compartments. 

To calculate the critical forces of overall buckling, 

a three-layer cone-cylinder shell structure is taken 

at first with the parameters: 3 1 0.01E E  , 2.5 ,L R  

0 10.4l l ,  = 60° , 1 cosR l  . Table 2 contains the 

value of the critical pressure in the limiting case at 

a sufficiently small value of 3 0h h  so that it would 

be possible to determine the limiting transition (at 

3 0 0h h  ) to a single-layer shell. The details of the 

analytical calculations as to the specified boundary 

transition for the conical shell are contained in the 

paper [2]. The results of the numerical experiment 

given in Table 2 show the possibility of realizing the 

specified boundary transition for a compound shell 

structure.

The consistency of the results of this paper with 

the corresponding results of works [1, 3] indicates the 

accuracy of the proposed mathematical models and 

calculation algorithms.

Boundary surfaces of the compound shell structure 
under investigation. Figure 2 shows the boundary 

surface and curves separating the regions of stability 
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Table 1. Comparison of the results of local buckling calculations with known results

Based on  = 60° at T* = 0, M* = 0

h
3
/h

0 = 0.6

Cylinder Cone

q* n q* n q* n q* n

k = 2.5 k = 1 l
0
/l

1 = 0.4 l
0
/l

1 =0.65

According to equation (1) 0.60095 6 1.60654 9 1.85963 6 2.25755 9

Based on formulas from [6] 0.60075 6 1.60252 8 1.88719 6 2.24879 9

Based on  = 75° at T* = 0, M* = 0

h
3
/h

0 = 0.6 k = 1.5 k = 1 l
0
/l

1 =0.4 l
0
/l

1 =0.65

According to equation (3) 5.53545 6 8.88096 8 5.88415 4 7.17027 6

Based on formulas from [6] 5.51794 6 8.85829 8 5.93119 4 7.15235 5

Table 2. Comparison of the results of overall buckling calculations 
at the limit transition to a single-layer cone-cylinder shell structure 

Cone-cylinder

G
1 = 0, G

2 = 0
(without reinforcement)

G
1 = 5000, G

2 = 10

for the docking ring

q* n q* n

According to equations (1), (3), (7)—(9) at h
3
/h

0 = 0.01 0.23506 4 1.03704 7

Based on equations from [3] 0.23124 4 1.05208 7

Figure 2. Boundary surface and boundary curves of stability 

for the three-layer unreinforced cone-cylinder shell structure
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Figure 4. Dependence of critical pressure on axial force for 

different values of ring stiffness parameters

Figure 3. Boundary surface of the reinforced cone-cylinder 

structure

from the region of buckling for a three-layer unrein-

forced cone-cylinder shell structure with the above-

mentioned parameters at 3 0 0.6h h  . Figure 3 

shows the boundary surface for the same structure 

reinforced with a docking ring with stiffness param-

eters as follows: 1 5000G  , 2 10G  .

For this type of construction, the boundary sur-

faces are convex. As one should expect, an increase 

in the axial compressive force and torque leads to a 

decrease in the critical external pressure.

The influence of ring stiffness parameters on the sta-
bility of the cone-cylinder structure. Figure 4 shows 

the graphs of critical pressure dependences from 

axial force for different values of stiffness para-

meters: a solid black line 1 corresponds to 1 0G  , 

2 0G  ; a black dash-dotted line 4 correlates to 

1 100G  , 2 10G  ; solid gray lines 2 and 5 are ap-

propriate to 1 1000G  , 2 0G  , and 2 10G  ; 

black dashed lines 3, 6 and 7 correspond to 

1 5000G  , 2 0G  , 2 10G  , and 2 30G  , 

respec tively.

An increase in both stiffness parameters of the 

rings leads to an increase in the overall stability of 

the structure. However, increasing the stiffness para-

meter in the plane of the initial curvature of the ring 

not lead to an increase in critical forces, which al-

lows choosing a rational value of stiffness to reduce 

the total mass of the structure. A similar conclusion 

has been made in the papers [3, 4, 9, 10].

Visualization of the post-critical deformation of the 
compound shell structure. For unreinforced and rein-

forced structures of the cone-cylinder type, Tables 3 

and 4 show the parameters of the critical for ces, as 

well as the visualization of the protrusion forms as a 

result of buckling.

Based on the data for local buckling of the struc-

ture, given in Table 1, the parameters of the compart-

ments, which correspond to close values of the criti-

cal pressure, have been determined. Exactly these 

parameters are chosen for calculating the first two 

equally stable compartments in Table 4. The third 

structure has a lower critical pressure of the local 

buckling for the cylindrical compartment than the 

conical one and a distinct change in the waveform 

under the action of the axial force. Parameters of the 

fourth structure in Table 4 lead to the critical pressure 

of the cylindrical compartment greater than that of 

the conical one.

The general analysis of wave formation at buckling 

in Tables 3 and 4 shows that an increase in the tensile 

axial force and torsion leads to an elongation of the 

wave along the generatrix of the unreinforced shell, 

which corresponds to the increase in the critical ex-
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the generatrix division for the corresponding shell — 

conek  and cylk .

The first of the structures considered in Table 5 

corresponds to the calculations, the results of which 

are shown in Figures 2 and 3 and in Table 3. For the 

structure reinforced with the docking ring between 

the compartments, the part of the wave with the larg-

est amplitude is placed on the cylindrical compart-

ment. When placing the intermediate ring on this 

compartment, the structure is strengthened, causing 

the shape of the wave to change depending on the 

ring position: the wave receives a bend after passing 

through the ring.

It should be noted that differences in critical wave 

amplitudes can affect the destructive processes of the 

structure as a result of stability loss. For the place-

ment of the ring, which corresponds to the case of the 

highest critical pressure ( cylk =0.53), the wave ampli-

tudes on the cylindrical compartments are equal, 

corresponding to the most acceptable form of wave 

formation in comparison with the other forms given 

in Table 5 for the first structure.

The second structure in Table 5, if 0.5cylk  , can 

be related to the cone-cylinder-cylinder type with 

ternal pressure, and the structure compression leads 

to the opposite effect.

The distribution of the wave along the reinforced 

non-equal stable structure is such that its part with 

the largest amplitude falls on the compartment that 

has a smaller value of the critical pressure of local 

buckling. Under the action of axial force, the am-

plitude decreases on the other compartment during 

stretching but increases during compression.

In the case of the equally stable structure with local 

and overall forms of protrusion, the wave crests are 

placed at the junction of the unreinforced structure 

or on the cylindrical compartment of the reinforced 

structure. If this occurs, the deformation of the coni-

cal compartment is insignificant. 

Analysis of the effective position (in terms of stabil-
ity) of the intermediate ring. In each of the considered 

cases, equal values for pairs of stiffness parameters 

1 2,G G  are chosen for all rings, taking into account 

the multipliers determined by the formulas (6), (8), 

(9), (12), (13). In Tables 5 and 6, stability charac-

teristics are introduced, and forms of buckling are 

visualized depending on the position of the interme-

diate ring, which is determined by the coefficients of 

Table 3. Wave  formation while buckling of the cone-cylinder structure with parameters:
2.5L R , 0 10.4l l ,  = 60°, 3 0 0.6h h  , 3 1 0.01E E 

G
1 = 0, G

2 = 0

M* = 0 M* = 10

T* –2 0 1 –0.5 0 0.5

n 4 4 4 4 4 4

q* 0.38804 0.21213 0.12378 0.19926 0.14725 0.09319


1

0 0 0 0.082 0.091 0.102

G
1 =5000, G

2 =10

M* =0 M* =19

T* –3 0 1 –1.9 0 1.9

n 7 6 6 7 7 7

q* 0.95675 0.69778 0.5962 0.68714 0.43207 0.09139


1

0 0 0 0.139 0.194 0.266
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Table 4. Visualization of wave formation while buckling for the cone-cylinder structure
with different parameters of the compartments

L = R, l
0
 = 0.4l

1
,  = 60°, h

3
/h

0 = 0.6, E
3
/E

1 = 0.01, M* =0

G
1 = 0, G

2 = 0 G
1 = 5000, G

2 = 10

T* –3 0 0.5 –3 0 2

n 4 4 4 11 10 9

q* 0.76185 0.21968 0.12888 2.61987 1.90788 1.31248

L = 1.5R, l
0
 = 0.4l

1
,  = 75°, h

3
/h

0 = 0.6, E
3
/E

1 = 0.01, M* =0

G
1 =0, G

2 = 0 G
1 = 5000, G

2 = 10

T* –3 0 2 –5 0 2

n 3 3 3 8 7 6

q* 2.29854 1.32767 0.691701 10.4632 6.70476 2.57021

L = R, l
0
 = 0.65l

1
,  = 60°, M* =0

G
1 =0, G

2 = 0 G
1 =5000, G

2 = 10

T* –3 0 2 –4 0 2

n 6 5 5 11 10 9

q* 1.04366 0.58844 0.16165 2.81736 1.90454 1.27536

L = R, l
0
 = 0.4l

1
,  = 75°, M* =0

G
1 = 0, G

2 = 0 G
1 = 5000, G

2 = 10

T* –4 0 2 –4 0 2

n 3 3 3 5 5 4

q* 2.55862 1.33078 0.724467 10.51964 7.89206 6.10913

compartments having close values of the critical 

pressure of the local stability loss. However, placing 

the ring in the middle of the cylindrical shell does not 

provide the highest critical pressure value.

A feature of the exhaustion of the third structure 

supporting capacity is the decrease in the critical 

pressure on the cylindrical compartment in com-

parison with the conical one, which requires its re-

inforcement. As a result, the structure belonging to 

the cone-cylinder-cylinder type is formed, and its 

cylindrical compartments, if 0.5cylk  , have a high-

er critical pressure of local buckling than the coni-

cal ones. The allocation of the intermediate ring on 

the cylindrical compartment in certain positions 

creates the wave with the largest amplitude on the 

conical compartment, in particular for placing the 

ring that corresponds to the highest critical pressure 

( cylk =0.44). 



37ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2023. Т. 29. № 6

Bifurcation state and rational design of three-layer reinforced compound cone-сylinder shell structure under combined loading

Table 5. Analysis of the intermediate ring position on the cylindrical compartment of the cone-cylinder structure

L = 2.5R, l
0
 = 0.4l

1
,  = 60°, M* = 0, T* = 0, G

1 
= 5000, G

2 
= 10

 
kcyl 0.3 0.4 0.5 0.53 0.6 0.7

n 8 8 9 9 8 8

q* 1.04245 1.18429 1.41725 1.44803 1.32368 1.13755

L = 3R, l
0
 = 0.4l

1
, a = 75°, M* = 0, T* = 0, G

1 
= 5000, G

2 
= 10

1 ring 2 rings: a docking one and an intermediate one

kcyl — 0.4 0.5 0.53 0.6 0.7

n 5 6 7 7 7 6

q* 3.12951 5.21565 6.26242 6.48832 6.04131 5.15638

L = 2R, l
0
 = 0.65l

1
, a = 75°, M* =0, T* = 0, G

1
= 5000, G

2 
= 10

1 ring 2 rings: a docking one and an intermediate one

kcyl — 0.4 0.44 0.5 0.6 0.7

n 6 8 6 6 6 7

q* 4.84541 8.38117 8.78456 8.73781 8.63729 8.18299

Table 6. Analysis of the intermediate ring position on the conical compartment of the cone-cylinder structure

l
0
 = 0.4l

1
, M* = 0, T* = 0, G

1 
= 5000, G

2 
= 10

 = 60°  = 75°

kcone 0.5 0.6 0.74 0.75 0.76 0.74 0.745 0.75

n 10 11 12 8 8 8 5 5

q 2.51014 2.82568 3.38686 3.39983 3.34532 10.77841 10.8289 10.7422

l
0
 = 0.4l

1
, a = 75°, M* =0, T* = 0, G

1
=5000, G

2
=10

1 ring 2 rings: a docking one and an intermediate one

L = R L = 2R

kcone — 0.5 0.7 0.8 kcone= 0.8 kcyl = 0.39

n 5 7 8 5 6 5

q 7.89206 10.04077 11.08547 11.17728 4.94667 8.07674
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In the first part of Table 6, for the conical shell 

with different taper angles, the largest critical pres-

sure values are highlighted in bold. As one can see, 

the specified values correspond to the form of buck-

ling with the lowest wave number (n ) and the most 

“smoothed” form of wave formation.

The second part of Table 6 contains calculations 

for the cone-cylinder structures, for which the criti-

cal pressure of local buckling of the cylindrical com-

partment, when L R , is higher than the conical 

one. Therefore, it is reasonable to reinforce the coni-

cal compartment of such a structure. If 2L R , then 

the cylindrical compartment has a smaller value of 

the critical pressure, and it is advisable to reinforce it 

with the intermediate ring. This is actually confirmed 

by the calculations of the overall buckling (for struc-

tures with different values of /L R , the highest criti-

cal pressure is highlighted in bold). For both consid-

ered structures, the highest critical pressure values 

correspond to the allocation of the intermediate ring 

closer to the junction of the compartments. It should 

be highlighted that in all cases, there is a consistency 

between the position of the intermediate ring, which 

corresponds to the highest critical pressure, and the 

behavior of wave formation as the most acceptable 

for preventing the possible destruction of the struc-

ture.

The influence of the inner layer parameters on the 
stability of the three-layer structure. It should be not-

ed that depending on the relative thickness and elas-

ticity modulus of the inner layer, the reduced modu-

lus of elasticity changes. Table 7 shows the values of 

critical pressure (
*q ), red uced elasticity modulus 

( E ), and dimensionless pressure q E  for various pa-

rameters 3 0h h  and 3 1E E  of the three-layer unrein-

forced compound shell structure.

The calculations have shown that an increase in 

the relative thickness of the layer at a fixed value of 

3 1E E  leads to a decrease in the critical pressure (q ) 
but to an increase in the parameter q E . A decrease 

in the value of 3 1E E  (“softening” of the inner layer) 

in the range of values of 3 0h h  from 0.1 to 0.4 leads to 

an increase in the external pressure, and in the range 

of 3 0h h  from 0.5 to 0.9 causes a decrease in the va-

lue of q . However, for each fixed relative thickness of 

the inner layer 3 0h h , its “softening” leads to an in-

crease in the parameter values of q E . The specified 

conclusion qualitatively corresponds to the analysis 

results of the paper [2].

CONCLUSIONS

1. The paper proposes a mathematical model and 

method of analytical-numerical approach for the 

stability research of a three-layer reinforced com-

pound shell structure of the cone-cylinder type un-

der combined external loading capable of causing the 

local and overall bifurcation states.

2. Boundary surfaces separating the region of sta-

bility for the structure reinforced with the transverse 

force elements depending on the parameters of the 

compartments of the studied system and the external 

load are constructed.

Table 7. The influence of the inner layer parameters on the stability of the three-layer 
unreinforced cone-cylinder structure ( = 60°, 0 1l l  0.4, k  2.5, 1 2E E , 1 2h h )

h
3
/h

0 

E
3
/E

1
 = 0.01 E

3
/E

1
 = 0.001 E

3
/E

1
 = 0.0001

q*, Па E, 10–10 Па q/E, 107 q*, Па E, 10–10 Па q/E, 107 q*, Па E, 10–10 Па q/E, 107

0.1 0.24137 9.3704 2.57592 0.24143 9.36104 2.57918 0.24144 9.360104 2.57951

0.2 0.24656 8.3408 2.95616 0.24667 8.32208 2.964154 0.24669 8.320208 2.96495

0.3 0.24806 7.3112 3.39296 0.24819 7.28312 3.407753 0.24820 7.280312 3.40923

0.4 0.24404 6.2816 3.88501 0.24413 6.24416 3.90968 0.24414 6.240416 3.91216

0.5 0.23266 5.252 4.43007 0.23265 5.20520 4.46952 0.23264 5.20052 4.47351

0.6 0.21213 4.2224 5.02395 0.21192 4.16624 5.08664 0.21191 4.160624 5.09301

0.7 0.18062 3.1928 5.65731 0.18013 3.12728 5.75983 0.18007 3.120728 5.77032

0.8 0.13635 2.1632 6.30344 0.13544 2.08832 6.48595 0.13535 2.080832 6.50492

0.9 0.07753 1.1336 6.83943 0.07608 1.04936 7.25036 0.07593 1.040936 7.29509
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3. For local and overall forms of the compound shell 

structure protrusion, the issues of equistability of the 

structure spans and rational design related to the selec-

tion of stiffness parameters for the frontal and interme-

diate rings and their positions in the compartments of 

the three-layer compound structure are discussed to 

reduce the weight characteristics of the studied system.

4. The proposed approach and method of analyz-

ing the stability of three-layer compound shell struc-

tures of the cone-cylinder type under the combined 

external load have allowed the realization of visual-

izing the forms of buckling and the determination of 

the parameters for rational design of structures for 

the new equipment.

5. A comparison of the research results with the 

existing published data is provided. The discrepancy 

does not exceed 4 %.

6. The proposed solutions and research results can 

be applied in engineering calculations, in particular 

in aviation and rocket-space systems.
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БІФУРКАЦІЙНИЙ СТАН ТА РАЦІОНАЛЬНЕ ПРОЄКТУВАННЯ ПІДКРІПЛЕНОЇ ТРИШАРОВОЇ 

СКЛАДЕНОЇ КОНСТРУКЦІЇ «КОНУС — ЦИЛІНДР» ПРИ КОМБІНОВАНОМУ НАВАНТАЖЕННІ

Запропоновано аналітико-чисельний підхід до розв’язання задачі біфуркації станів з точки зору локальної і загальної 

стійкості дискретно підкріпленої проміжними шпангоутами тришарової оболонкової конструкції конус — циліндр, 

зокрема сучасних ракет-носіїв, при статичному комбінованому навантаженні зовнішнім тиском, осьовими зусил-
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лями і крутильним моментом з урахуванням параметрів жорсткості проміжних шпангоутів у площині початкової 

кривини і на крутіння. Розв’язувальними рівняннями проблеми є звичайні диференціальні рівняння шостого по-

рядку (для циліндричного відсіку зі сталими коефіцієнтами, для конічного — зі змінними за осьовою координатою 

коефіцієнтами). Використано диференціальні співвідношення, що визначають умови спряження через проміжний 

шпангоут. Для чисельного розв’язання застосовується метод скінченних різниць з центральними скінченними різ-

ницями третього та другого порядку у внутрішніх точках відрізків визначення оболонок і на її торцях відповідно та 

різницями другого порядку з одним кроком назад або вперед у точках спряження через шпангоут.

Показано, що результати розрахунків узгоджуються з відомими даними для тришарових конічної та циліндричної 

оболонок, а також у граничному випадку — при переході до одношарової складеної конструкції конус — циліндр. Для 

розглянутого класу оболонкових конструкцій конус — циліндр побудовано граничні поверхні, що відокремлюють 

область стійкості досліджуваної конструкції залежно від геометричних і жорсткісних параметрів відсіків, підкріплю-

вальних елементів і характеру зовнішнього навантаження. Досліджено вплив зовнішнього навантаження на параметр 

за критичного хвилеутворення досліджуваної конструкції з наданням візуалізації характеру деформування.

Аналіз результатів розрахунків показав, що даний підхід до розв’язання проблеми біфуркації і рівностійкості від-

сіків складеної конструкції по відношенню до локальної і загальної форм випинання дозволяє обирати раціональні 

геометричні параметри і параметри жорсткості складових оболонок і силових елементів з точки зору поліпшення 

вагових характеристик конструкції.

Ключові слова: тришарова оболонка, складена конструкція «конус — циліндр», комбіноване навантаження, шпангоут, 

гранична поверхня, локальна і загальна форми випинання, візуалізація закритичних форм втрати стійкості.
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МЕТОД ОЦІНКИ НЕБЕЗПЕЧНОГО ДІАПАЗОНУ ТРАНСЗВУКОВИХ ЧИСЕЛ М 
ПОЛЬОТУ НАДЗВУКОВИХ ЛІТАКІВ ТА АЕРОКОСМІЧНИХ СИСТЕМ

Забезпечення безпеки польотів надзвукових літаків та аерокосмічних систем у трансзвуковому діапазоні чисел М польоту досі 

залишається актуальною науковою і прикладною проблемою. Це пов’язано з виникненням на цих режимах польоту різноманіт-

них небезпечних явищ аеропружності. Одним із таких явищ є трансзвуковий флатер, виникнення якого неодноразово закінчу-

валося руйнацією елементів конструкції літаків і, у першу чергу, елементів конструкції аеродинамічних поверхонь керування. 

Теоретичним та експериментальним дослідженням цього явища присвячено багато публікацій, в яких запропоновані різ-

номанітні підходи для обґрунтування причин виникнення інтенсивних коливань аеродинамічних поверхонь керування сучасних 

надзвукових літаків на цих режимах польоту, умови їхнього виникнення, вплив різноманітних факторів на рівень коливань. 

Відмічено, що досі не створено надійних теоретичних методів оцінки нестаціонарних сил аеродинамічних поверхонь керуван-

ня, які коливаються у трансзвуковому потоці, тому  використання лінійних математичних моделей подібності не завжди 

дозволяє переносити результати продувок моделей в аеродинамічних трубах на натурні конструкції літаків.  

У статті запропоновано метод оцінки небезпечного діапазону чисел М, в якому можливе виникнення  трансзвукового 

флатера аеродинамічних поверхонь керування надзвукових літаків та аерокосмічних систем. Метод базується на аналізі 

закономірностей адіабатичного  розширення місцевого надзвукового потоку повітря на поверхні аеродинамічного профілю 

в діапазоні трансзвукових чисел М.  Розрахунками доведено, що для типових аеродинамічних поверхонь сучасних надзвуко-

вих літаків виникнення  трансзвукового флатера можливе у вузькому діапазоні чисел М = 0.9…0.94.

Отримані результати можна використовувати для обґрунтування безпечних режимів польоту надзвукових літаків 

як на етапі льотних випробувань, так і на етапі експлуатації. Подальші дослідження цієї проблеми доцільно присвятити 

аналізу методів зменшення рівня коливань аеродинамічних поверхонь керування при виникненні трансзвукового флатера.

Ключові слова: авіаційна техніка, трансзвуковий флатер,  надзвуковий літак, аеродинамічна поверхня керування, аероди-

намічний профіль, місцевий надзвуковий потік, коливання, число М польоту. 
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Метод оцінки небезпечного діапазону трансзвукових чисел М польоту надзвукових літаків та аерокосмічних систем

ПОСТАНОВКА ПРОБЛЕМИ

Забезпечення безпеки польотів надзвукових лі-

таків та аерокосмічних систем у трансзвуковому 

діапазоні чисел М польоту досі залишається ак-

туальною науковою і прикладною проблемою. 

Це пов’язано з виникненням на цих режимах 

польоту різноманітних небезпечних явищ аеро-

пружності. 

До таких явищ можна віднести і виникнення 

трансзвукового флатера надзвукових літаків, тоб-

то, виникнення інтенсивних коливань елементів 

конструкції  надзвукових літаків на трансзвуко-

вих швидкостях польоту, які обумовлені особли-

востями взаємодії стрибків ущільнення з коли-

ваннями аеродинамічних поверхонь керування. 

АНАЛІЗ ОСНОВНИХ ДОСЛІДЖЕНЬ І ПУБЛІКАЦІЙ

Теоретичним та експериментальним досліджен-

ням цього явища присвячено багато публікацій, 

в яких запропоновані різноманітні підходи для 

обґрунтування причин виникнення інтенсивних 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

сучасних надзвукових літаків на цих режимах 

польоту, умови їхнього виникнення, вплив різ-

номанітних факторів на рівень коливань [2—11, 

13—19]. 

У праці [3], присвяченій дослідженням коли-

вань аеродинамічних поверхонь керування літа-

ків на трансзвукових швидкостях польоту, роз-

глянуто три типи коливань:

  тип «А» — коливання аеродинамічних по-

верхонь керування, зумовлені відривом при-

кордонного шару за стрибками ущільнення, які 

спостерігаються в експериментальних дослід-

женнях на великих кутах атаки і при відсутності 

стрибків ущільнення на поверхні аеродинаміч-

ного профілю;

  тип «В» — коливання аеродинамічних по-

верхонь керування, зумовлені особливостями 

їхньої взаємодії зі стрибками ущільнення, які 

спостерігаються в експериментальних досліджен-

нях на тонких симетричних аеродинамічних 

профілях, розташованих у трансзвуковому пото-

ці повітря під нульовим кутом атаки;

  тип «С» — коливання аеродинамічних по-

верхонь керування при невеликих надзвукових 

швидкостях польоту.

Відмічено, що рівень цих коливань залежить 

від великої кількості параметрів, до основних з 

яких належать: число М потоку повітря; геомет-

ричні характеристики аеродинамічних повер-

хонь керування, частота їхніх власних пружних 

коливань та масово-інерційні характеристики.

Відмічено також, що досі немає надійних тео-

ретичних методів оцінки нестаціонарних сил 

аеродинамічних поверхонь керування, які коли-

ваються у трансзвуковому потоці, тому викорис-

тання лінійних математичних моделей подіб-

ності не завжди дозволяє переносити результати 

продувок моделей в аеродинамічних трубах на 

натурні конструкції літаків.

Зауважимо, що до найбільш небезпечних 

явищ аеропружності необхідно віднести коли-

вання аеродинамічних поверхонь керування 

типу «В», виникнення яких неодноразово закін-

чувалося руйнацією елементів конструкції літа-

ків і, у першу чергу, елементів конструкції аеро-

динамічних поверхонь керування. 

У деяких працях [10, 11, 14, 18] цей тип коли-

вань аеродинамічних поверхонь керування має 

назву «трансзвуковий» (одноступеневий) фла-

тер, оскільки виникнення цього типу коливань 

можливе при наявності лише одного ступеня 

свободи, наприклад при наявності лише кру-

тильних коливань аеродинамічної поверхні ке-

рування навколо власної осі. 

Особливості коливань аеродинамічних повер-

хонь керування, відмічені у льотних досліджен-

нях трансзвукового флатера, такі [18]:

  найвищий рівень спостерігається на тонких 

аеродинамічних поверхнях, які розташовані в 

потоці повітря під нульовим кутом атаки,

  характер коливань нагадує гармонічні ко-

ливання, при цьому частоти коливань при змі-

ні висоти або швидкісного напору залишаються 

незмінними і дорівнюють власним частотам ко-

ливань аеродинамічних поверхонь керування у 

наземних умовах,

  коливання виникають у вузькому діапазо-

ні чисел М незбудженого потоку повітря — М = 

= 0.91…0.95, який практично не змінюється зі 

зміною висоти польоту,

  рівень коливань практично лінійно збільшу-

ється зі збільшенням швидкісного напору,
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  рівень коливань збільшується зі зменшен-

ням висоти польоту,

  рівень коливань зменшується зі збільшен-

ням величини конструкційного демпфування.

Ці коливання віднесено до класу нелінійних 

автоколивань, амплітуди яких залежать від ха-

рактеристик несучих аеродинамічних поверхонь, 

характеристик аеродинамічних поверхонь керу-

вання та умов польоту. 

У деяких працях відмічено вплив стрибків 

ущільнення на виникнення коливань аероди-

намічних поверхонь у трансзвуковому потоці 

повітря. 

Так, у праці [10], присвяченій дослідженням 

трансзвукового флатера аеродинамічних повер-

хонь керування, відмічено, що за результатами 

експериментів у навколозвуковому діапазоні чи-

сел М спостерігається значне зменшення кри-

тичного швидкісного напору, зумовлене рухом 

стрибків ущільнення по поверхні крила. Тому 

дослідження цього типу флатера за допомогою 

методів класичного лінійного аналізу пружних 

коливань неможливе.

У праці [6] вказано, що: «ударні хвилі не вини-

кають в якійсь визначеній точці профілю, вони 

коливаються з великою частотою між двома 

можливими положеннями рівноваги». 

У праці [2], яка присвячена експерименталь-

ним дослідженням коливань аеродинамічних 

поверхонь керування у навколозвуковому потоці 

повітря, відмічено, що при переміщенні стрибка 

ущільнення вперед до осі обертання аеродина-

мічної поверхні керування його інтенсивність 

збільшується. На думку авторів роботи [2], цим 

фактом можна пояснити причини виникнення 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

на цих режимах польоту надзвукових літаків. 

У теоретичних працях виникнення цього яви-

ща пов’язується і з наявністю стисливості по-

віт ря [1], і з формуванням стрибків ущільнення 

на поверхні профілю [9]. А у праці [5] на базі ре-

зультатів чисельного рішення рівняння Нав’є — 

Стокса зроблено висновок, що виникнення ко-

ливань зумовлене фазовим запізненням перемі-

щень стрибків  ущільнення відносно  коливань 

поверхні керування, але причини фазового за-

пізнення не розкриті.

До можливих причин виникнення коливань та-

кож віднесено складну взаємодію стрибків ущіль-

нення з коливаннями поверхонь керування [15].

З наведеного випливає, що досі не розроблено 

прийнятних математичних моделей, якими мож-

на було б описати процеси, що відбуваються при 

виникненні коливань аеродинамічних поверхонь 

керування на трансзвукових числах М польоту.

Так, автори праці [4] пишуть: «Розрахувати це 

явище кількісно за допомогою класичної аеро-

динамічної теорії є неможливим, хоча при цьому 

рух елементів здійснює просте гармонічне коли-

вання».

А у праці  [3], вказано «…дійсний механізм 

коливань поверхонь керування залишається до 

кінця не виявленим».

Цей висновок підтверджується і останніми 

публікаціями. Так, у праці [13] визначено, що 

безпеку польотів безпілотних літальних апаратів 

у діапазоні чисел М = 0.95…1.05 точніше можна 

забезпечити за допомогою результатів льотних 

випробувань.

З цієї причини виникнення цих коливань спо-

стерігалося, як правило, лише на етапі льотних 

випробувань і не прогнозувалося ні теоретични-

ми розрахунками, ні результатами продувок ае-

родинамічних моделей в аеродинамічних трубах. 

Тому експериментальні дослідження залиша-

ються основним методом оцінки  характеристик 

флатера літаків на трансзвукових швидкостях 

польоту. Емпіричними методами залишаються і 

методи зменшення рівня цих коливань.

Пошук ефективних методів зменшення рівня 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

на цієї стадії доводки літака не завжди досягає 

позитивних результатів, і безпека польотів літа-

ків на трансзвукових швидкостях забезпечується 

лише додатковим обмеженням льотних характе-

ристик. Так, на надзвукових літаках швидкість 

польоту на висотах нижче 3.0 км обмежена чис-

лом М = 0.85  [7]. Аналогічні обмеження режимів 

польоту мають і деякі інші надзвукові літаки.

Мета статті — визначити небезпечний діапа-

зон трансзвукових чисел М, в якому виникають 

інтенсивні коливання аеродинамічних поверхонь 

керування, з метою забезпечення безпеки польо-

тів надзвукових літаків та аерокосмічних систем.
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Залежність (1) визначає геометричне обме-

ження числа М місцевого надзвукового потоку 

на поверхні аеродинамічного профілю. Дійсно, 

якщо дифузорна частина аеродинамічного про-

філю є плоскою пластиною ( ( )x = 0) то число 

M
1
 = 1.0, навіть при прискоренні незбудженого 

потоку від критичного числа M до числа M = 1.0. 

Адіабатичне обмеження місцевого надзвуко-

вого потоку на поверхні аеродинамічного про-

філю визначимо з рівняння Бернуллі для стис-

ливого газу [1]:
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де 1P  — відносна величина тиску місцевого над-

звукового потоку на поверхні аеродинамічного 

профілю, P
1
 — величина тиску місцевого над-

звукового потоку на поверхні  аеродинамічного 

профілю, P 
— величина тиску незбудженого 

дозвукового  потоку, M — число М незбуджено-

го дозвукового потоку, M
1
 — число М місцевого 

надзвукового потоку на поверхні аеродинаміч-

ного профілю,   — показник адіабати.

Зауважимо, що з метою спрощення аналізу 

адіабатичного розширення місцевого надзвуко-

вого потоку на поверхні аеродинамічного профі-

лю рівняння (2) для повітря (показник адіабати 

1.4  ) у трансзвуковому діапазоні чисел М мож-

на подати у вигляді такої лінійної залежності:

 1 11P M M   . (3)

З аналізу рівняння (3) випливає, що при умо-

ві, коли число М незбудженого потоку повітря 

дорівнює критичному, а число M
1
 = 1.0, рівнян-

ня (3) перетворюється у залежність

 1 p pP P M   ,  (4)

де pP  — відносна величина критичного тиску 

місцевого надзвукового потоку повітря  на по-

верхні аеродинамічного профілю, M
кр

 — кри-

тичне число М аеродинамічного профілю.

Тобто, відносна величина критичного тиску 

місцевого надзвукового потоку повітря на по-

верхні аеродинамічного профілю приблизно 

дорівнює величині критичного числа М аероди-

намічного профілю. При цьому похибка набли-

ВИКЛАД ОСНОВНОГО МАТЕРІАЛУ

Нижче для визначення небезпечного діапазону 

чисел М польоту надзвукових літаків та аерокос-

мічних систем пропонується підхід, який базу-

ється на аналізі закономірностей адіабатичного 

розширення місцевого надзвукового потоку на 

поверхні аеродинамічного профілю.

Оскільки коливання аеродинамічних повер-

хонь керування типу «В» зумовлені особливос-

тями взаємодії стрибків ущільнення з коливан-

нями аеродинамічних поверхонь керування [13, 

15, 18], тому небезпечний діапазон чисел М по-

льоту може бути  визначений умовами, при яких 

стрибки ущільнення відбуваються на профілі  

аеродинамічної поверхні керування.

Аналіз закономірностей адіабатичного розши-

рення місцевого надзвукового потоку на поверхні 

аеродинамічного профілю у цьому діапазоні чи-

сел М почнемо з аналізу зміни параметрів надзву-

кового потоку у течії Прандтля — Майера [1].  

Можливість такого підходу можна обґрун-

тувати тим, що обтікання дифузорної частини 

аеро динамічного профілю місцевим надзвуко-

вим потоком до стрибка ущільнення  можна уя-

вити течією надзвукового потоку навколо тупого 

кута, тобто уявити течією Прандтля — Майера, 

в якій швидкість місцевого надзвукового потоку 

на поверхні аеродинамічного профілю збільшу-

ється зі збільшенням кута його відхилення.

Оскільки адіабатичне розширення надзвуко-

вого струму у дифузорній частині аеродинаміч-

ного профілю починається з числа M = 1.0, цю 

залежність у праці [15] подано у вигляді рівняння

 
3

1 1 11.5 ( )M x   , (1)

де М
1
 — число М місцевого надзвукового пото-

ку на поверхні дифузорної частини  аеродина-

мічного профілю після відхилення на кут ( )x , 

( )x  — кут відхилення місцевого надзвукового 

потоку на поверхні дифузорної частини аероди-

намічного профілю.

Зауважимо, що похибка визначення числа М 

місцевого надзвукового потоку на поверхні ае-

родинамічного профілю згідно із рівнянням (1) 

при ( )x  10° не перевищує 1.0 %. Така похибка 

значно менш, ніж похибки обробки експери-

ментальних даних [12].
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женої залежності (4) для аеродинамічних профі-

лів сучасних надзвукових літаків ( p 0.8M  ) не 

перевищує 1.0 %.

Як було вказано вище, адіабатичне розширен-

ня місцевого надзвукового потоку у дифузорній 

частині аеродинамічного профілю починається 

з числа M
1
 = 1.0, коли pM M  , а 1 pP P , тому 

рівняння Бернуллі (2) можна представити  у ви-

гляді рівняння, запропонованого у праці [15]:

 

12
p

1 p
2

11
2 (1 )11
2

M
P P

M










   
     
 

. (5)

Представимо шляхом лінеаризації рівняння 

Бернуллі (5) у вигляді лінійної залежності

 1 p p1 (1 )P M M P       . (6)

Після перетворення рівняння (6) з урахуван-

ням залежності (4) отримаємо

 1 p2P M M   . (7)

З порівняння залежностей (3) і (7) отримаємо 

рівняння, яке визначає зв’язок числа М місце-

вого надзвукового потоку повітря на поверхні 

аеро динамічного профілю, числа М незбудже-

ного потоку повітря та критичного числа М ае-

родинамічного профілю:

 1 p1 2( )M M M    . (8)

Рівняння (8) визначає закономірності адіа-

батичного розширення місцевого надзвуково-

го потоку повітря на поверхні аеродинамічно-

го профілю у цьому діапазоні чисел М польоту. 

А саме, у цьому діапазоні чисел М польоту при 

адіабатичному розширенні місцевого надзвуко-

вого потоку повітря на поверхні аеродинаміч-

ного профілю його число М збільшується вдвічі 

швидше, ніж число М незбудженого потоку по-

вітря. 

Саме залежність (8) визначає умови форму-

вання стрибків ущільнення на поверхні аероди-

намічного профілю або умови перетворення міс-

цевого надзвукового потоку повітря на поверхні 

аеродинамічного профілю у дозвуковий потік. 

Для кількісної оцінки умов формування 

стрибків ущільнення на поверхні аеродинаміч-

ного профілю, як випливає з рівняння (1), необ-

хідно визначити кут відхилення місцевого над-

звукового потоку на поверхні дифузорної части-

ни аеродинамічного профілю. 

Згідно з даними [17] для типових аеродина-

мічних симетричних профілів зміну кута нахилу 

дотичної до поверхні дифузорної частини про-

філю можна подати наближеною залежністю

 
0

1

( ) xx
b

   , (9)

де 0  — максимальний кут нахилу дотичної до 

поверхні  дифузорної частини профілю, або 

максимальний кут відхилення місцевого надзву-

кового потоку у дифузорній частині аеродина-

мічного профілю, x — відстань перетину хорди 

профілю від перетину максимальної товщини 

аеродинамічного профілю, 1b  — відстань пере-

тину максимальної товщини аеродинамічного 

профілю від його задньої кромки. 

З урахуванням залежності (9) залежність (1) 

можна записати у вигляді 

 

31 0
1

1 11.5 xM
b

   . (10)

Згідно тій же праці [17] для наближених інже-

нерних оцінок характеристик аеродинамічних 

профілів можна прийняти 

 0 0.85   , (11)

де   — відносна товщина аеродинамічного про-

філю, тобто відношення товщини аеродинаміч-

ного профілю до його хорди.

Критичне число М у рівнянні (8) для тонких 

аеродинамічних профілів, які розташовані у по-

тоці повітря під нульовим кутом атаки, можна 

приблизно визначити на основі результатів ла-

бораторних досліджень [12, 17], або з рівняння, 

запропонованого у праці [19]:

 p 1 0.7 cosM     ,  (12)

де   — кут стрілоподібності аеродинамічного 

профілю.

Залежності (8), (10) і (12) дозволяють кіль-

кісно оцінити закономірності адіабатичного 

розширення місцевого надзвукового потоку на 

поверхні аеродинамічного профілю та деякі ха-

рактеристики місцевого надзвукового потоку, а 

саме визначити небезпечний діапазон чисел М 

польоту, в якому можливе виникнення трансзву-
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кового флатера надзвукових літаків та аерокос-

мічних систем.

Розглянемо умови, при яких можливе виник-

нення трансзвукового флатера аеродинамічних 

поверхонь керування. Як вказано вище, небез-

печний діапазон чисел М польоту може бути 

визначений умовами, при яких стрибки ущіль-

нення відбуваються на профілі аеродинамічної 

поверхні керування.

Мінімальне число М місцевого надзвукового 

потоку на поверхні аеродинамічного профілю, 

при якому стрибки ущільнення відбуваються на 

передній кромці аеродинамічної поверхні керу-

вання, тобто при якому можливе виникнення 

трансзвукового флатера,  визначається з рівнян-

ня, аналогічного рівнянню (10), але при умові 

x = x
1
 = b

1
 – bk

 131 1 0
1

( ) 1 11.5 kb bM x
b


   . (13)

Число М місцевого надзвукового потоку на 

поверхні аеродинамічного профілю, при яко-

му стрибки ущільнення відбуваються на задній 

кромці аеродинамічної поверхні керування, ви-

значається з рівняння, яке також аналогічне рів-

нянню (10), але при умові x = x
2
 = b – b 

 
3

1 2 0( ) 1 11.5M x    . (14)

Для визначення числа М місцевого надзвуко-

вого потоку на поверхні аеродинамічного про-

філю, при якому спостерігається максимальний 

рівень коливань  аеродинамічних поверхонь ке-

рування, необхідно додати наступне. 

При виникненні трансзвукового флатера кут 

обтікання аеродинамічних поверхонь керування 

місцевим надзвуковим потоком зменшується на 

величину 

 
( )kb t

V
   , (15)

де V  — швидкість незбудженого потоку пові-

тря, ( )t  — характер коливань аеродинамічної 

поверхні керування.

У праці [16] доведено, що максимальна ве-

личина збудженого шарнірного моменту аеро-

динамічної поверхні керування при виникнен-

ні трансзвукового флатера спостерігається при 

умові 

 
0

1

k

k

b
b b

  


. (16)

Число М місцевого надзвукового потоку на 

поверхні аеродинамічного профілю, при якому 

спостерігається максимальний рівень коливань 

аеродинамічних поверхонь керування, можна 

визначити з рівняння (14), яке, з урахуванням 

залежності (16), представимо у вигляді

M
1ф 

3
01 11.5( )    

 

 

13 0
1

1 11.5
k

b
b b

  


. (17)

Кількісну оцінку небезпечного діапазону чи-

сел М польоту визначимо для таких типових 

конструкційних параметрів несучих аеродина-

мічних поверхонь і аеродинамічних поверхонь 

керування надзвукових літаків:

– відношення 1/kb b = 0.5,

– відносна товщина профілю  = 0.05,

– кут стрілоподібності аеродинамічного про-

філю 
 
= 45°.

Максимальний кут нахилу дотичної до по-

верхні дифузорної частини аеродинамічного 

профілю визначається згідно залежності (11) і 

дорівнює 0 0.85 0.0425.   
Критичне число М аеродинамічного профілю 

у рівнянні (8) визначається із залежності (12) і 

дорівнює M
кр 

= 0.8684.

Число M
1
(x

1
) визначається із рівняння (13) і 

дорівнює M
1
(x

1
) = 1.076.

Число M
1
(x

2
) визначається із рівняння (14) і 

дорівнює M
1
(x

2
) = 1.142.

Число М місцевого надзвукового потоку на 

поверхні аеродинамічного профілю, при якому 

спостерігається максимальний рівень коливань  

аеродинамічних поверхонь керування, визнача-

ється з рівняння (17) і дорівнює M
1ф

 =1.098.

При визначених вище величинах чисел М міс-

цевого надзвукового потоку на поверхні аероди-

намічного профілю, на яких можливе виникнен-

ня трансзвукового флатера аеродинамічних по-

верхонь керування, та при визначеній величині 

критичного числа М аеродинамічного профілю 

числа М незбудженого потоку повітря, у діапа-

зоні яких можливе виникнення трансзвукового 
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флатера аеродинамічних поверхонь керування, 

визначаються з рівняння (8).

Так, мінімальне число М незбудженого потоку 

повітря, при якому можливе виникнення транс-

звукового флатера аеродинамічних поверхонь 

керування, дорівнює M(x
1
) = 0.9064.

Максимальне число М незбудженого потоку 

повітря, при якому можливе виникнення транс-

звукового флатера аеродинамічних поверхонь 

керування, дорівнює M(x
2
) = 0.9394.

Число М незбудженого потоку повітря, при 

якому спостерігається максимальний рівень ко-

ливань аеродинамічних поверхонь керування, 

дорівнює M
1ф

 = 0.9174.

З наведеного випливає, що при прийнятих ха-

рактеристиках несучих аеродинамічних повер-

хонь та аеродинамічних поверхонь керування  

діапазон чисел М польоту, в якому можливе ви-

никнення трансзвукового флатера надзвукових 

літаків та аерокосмічних систем, дорівнює

M(x) = 0.9064…0.9394.

Цей результат підтверджується і результатами 

експериментальних досліджень [11, 14, 18]. Тоб-

то, для типових аеродинамічних поверхонь су-

часних надзвукових літаків виникнення транс-

звукового флатера можливе у вузькому діапазоні 

чисел М = 0.9…0.94.

ВИСНОВОК

На базі аналізу закономірностей адіабатично-

го  розширення місцевого надзвукового потоку 

на поверхні аеродинамічного профілю запропо-

нований метод оцінки небезпечного діапазону 

чисел М польоту, в якому можливе виникнення  

трансзвукового флатера аеродинамічних повер-

хонь керування надзвукових літаків та аерокос-

мічних систем.

Отримані результати можуть бути використані 

для обґрунтування  безпечних режимів польоту 

надзвукових літаків як на етапі льотних випро-

бувань, так і на етапі експлуатації.

Подальші дослідження цієї проблеми доціль-

но присвятити аналізу методів зменшення рівня 

коливань аеродинамічних поверхонь керування 

при виникненні трансзвукового флатера.
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METHOD OF ESTIMATING THE DANGEROUS RANGE OF TRANSONIC NUMBERS M 

OF THE FLIGHT OF SUPERSONIC AIRCRAFT AND AEROSPACE SYSTEMS

Ensuring flight safety of supersonic aircraft and aerospace systems in the transonic range of flight M numbers still remains an ac-

tual scientific and applied problem. This is due to the occurrence of various dangerous aeroelasticity phenomena in these flight 

modes. Such phenomena include transonic flutter, the occurrence of which has repeatedly resulted in the destruction of aircraft 

structural elements and, first of all, of aerodynamic control surface structural elements.

Many publications are devoted to the theoretical and experimental research of this phenomenon, in which various approaches 

are proposed to substantiate the causes of intense oscillations of the aerodynamic control surfaces of modern supersonic aircraft 

in these flight modes, the conditions of their occurrence, the influence of various factors on the level of oscillations.

It is noted that there are still no reliable theoretical methods for estimating the non-stationary forces of aerodynamic control 

surfaces that oscillate in a transonic flow, so the use of linear mathematical similarity models does not always allow transferring 

the results of blowing models in wind tunnels to full-scale aircraft designs.

The paper proposes a method for estimating the dangerous range of M numbers in which transonic flutter of the aerodynamic 

control surfaces of supersonic aircraft and aerospace systems is possible. The method is based on the analysis of regularities of the 

adiabatic expansion of the local supersonic air flow on the surface of the airfoil in the range of transonic numbers M.

Calculations have proven that for typical aerodynamic surfaces of modern supersonic aircraft, the occurrence of transonic 

flutter is possible in a narrow range of numbers M = 0.9…0.94.

The obtained results can be used to substantiate the safe flight modes of supersonic aircraft both at the stage of flight tests and 

at the stage of operation.

Further studies of this problem should be devoted to the analysis of methods for reducing the level of oscillations of 

aerodynamic control surfaces when transonic flutter occurs.

Keywords: aviation equipment, transonic flutter, supersonic aircraft, aerodynamic control surface, aerodynamic profile, local 

supersonic flow, oscillations, flight number M.
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ТЕПЛОВАКУУМНІ ВИПРОБУВАННЯ ЗРАЗКІВ 
ЕКРАННО-ВАКУУМНОЇ ТЕПЛОВОЇ ІЗОЛЯЦІЇ

Представлено результати тепловакуумних досліджень та випробувань зразків чохлів екранно-вакуумної теплоізоляції 

(ЕВТІ), які відрізняються кількістю шарів композитних матеріалів. Дослідження виконано на експериментальному стен-

ді ТВК-0,12. Описано методики тепловакуумних випробувань та обробки результатів експерименту для визначення пи-

томого термічного опору зразків екранно-вакуумної теплоізоляції.

Чохли виготовлено з каптону та майлару, між якими розміщено розділювальні прокладки з дакрону. При цьому внут-

рішні шари ЕВТІ виготовлено з майлару, алюмінованого з двох сторін, його товщина не перевищує 6.0 мкм. Для зовнішньої 

обшивки зразків ЕВТІ використано каптон, алюмінований з внутрішньої сторони середньою товщиною, не більшою від 

50 мкм. Середня товщина внутрішньої обшивки алюмінованого каптону з двох сторін не перевищує 25 мкм. Для ізоляційних 

прокладок ЕВТІ використано дакрон, товщина якого не перевищує 200 мкм. Для випробувань конструктивно виготовля-

лися збірки теплоізоляції у вигляді прямокутного мату з габаритними розмірами 200 × 300 мм. Усі зразки досліджуваних 
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ВСТУП

Теплове проєктування виробів космічної тех-

ніки є невід’ємною та обов’язковою частиною 

загального процесу їхньої розробки та констру-

ювання. Основною метою такого проєктування 

є забезпечення температурних та теплових ре-

жимів бортової апаратури та космічного апарата 

(КА) в цілому, нормальне функціонування та до-

пустимі вихідні параметри, а також максимальна 

надійність та експлуатаційний ресурс яких бага-

то в чому визначаються температурними умова-

ми. Великий обсяг та у багатьох випадках супе-

речливість температурних вимог, обов’язкових 

до реалізації у процесі створення нового облад-

нання КА, зумовлюють особливу значущість те-

плового проєктування та взаємної ув’язки те-

плових аспектів з загальними завданнями роз-

робки нових КА та їхніх компонентів [1—11, 18].

Екранно-вакуумна теплоізоляція (ЕВТІ) є од-

ним з найбільш поширених та надійних засобів 

пасивного терморегулювання у системах забез-

печення теплового режиму КА. ЕВТІ суттєво 

знижує інтенсивність теплообміну елементів 

конструкції та обладнання КА з довкіллям. 

Загальний вигляд сучасних конструкцій ЕВТІ 

приведено на рис. 1. Принцип дії оснований на 

зменшенні теплообміну між тілами або середо-

вищами у напрямку теплового потоку завдяки 

перешкоді, яка розміщується перпендикулярно 

до теплового потоку (далі — поперечний напря-

мок). У багатошаровому анізотропному середо-

вищі шари з композитних матеріалів перевипро-

мінюють теплові потоки між собою, внаслідок 

чого середовище має високі теплоізоляційні 

властивості. ЕВТІ становить собою теплозахист 

на основі багатошарового екранування зовніш-

ньої поверхні об’єкта і складається з декількох 

шарів, у яких чергуються екрани та прокладки 

(рис. 1, а). 

З ЕВТІ виконують чохли, які охоплюють увесь 

об’єкт, або його частини, які підлягають тепло-

вому захисту або регулюванню, наприклад за-

хисна шторка з ЕВТІ для блоку апаратури КА 

(рис. 1, б), яка випробувалася в роботі [4].

Чохли з ЕВТІ для різноманітного обладнан-

ня КА виготовлено з плівок каптону (поліімід), 

майлару (поліетилентерефталат), між якими 

розміщені роздільні прокладки з дакрону або 

лавсану (поліетилентерефталат). Як внутрішній 

шар ЕВТІ використовуються каптон або майлар, 

алюміновані з обох сторін. Зовнішня обшивка 

зразків ЕВТІ виконується з каптону, алюмінова-

ного лише з одного внутрішнього боку.

Екран, що відбиває тепловий потік, виготов-

ляється з синтетичного матеріалу товщиною не 

більше 6...12 мкм, зазвичай це плівка, покри-

та шаром низькоемісійних металів (алюміній, 

нікель, рідше мідь, золото, срібло) товщиною 

не більше 0.1 мкм. Прокладки товщиною 50...

200 мкм, що розділяють екрани, виготовляють-

ся з волокнистих матеріалів з низькою тепло-

провідністю для мінімізації теплових потоків у 

зоні теплопровідності. Застосування описаної 

конструкції ЕВТІ забезпечує можливість суттє-

во знизити інтенсивність теплообміну елементів 

конструкції та обладнання космічного апарата з 

навколишнім середовищем, тобто зменшити по 

абсолютній величині теплові потоки, що надхо-

дять ззовні до елементів конструкції КА та його 

обладнання від Сонця, Землі та/або при випро-

мінюванні зовнішньою поверхнею апарата в 

космічний простір.

Процес теплообміну через ЕВТІ є поєднанням 

передачі теплоти випромінюванням, кондуктив-

ності по елементах конструкції ЕВТІ та молеку-

ЕВТІ мали перфорацію екранів отворами діаметром 2 мм з кроком 50 мм для відведення повітря, що міститься між ша-

рами теплоізоляції і яке відводиться у процесі відкачування газового середовища з вакуумної камери ТВК-0.12. Показано, 

що найбільш ефективною є двадцятишарова екранно-вакуумна теплоізоляція, яка має термічний опір в діапазоні темпе-

ратурних напорів 125...205 оС відповідно 6.5...4 м2К/Вт, що в 1.75 рази вище, ніж для десятишарової ізоляції. Визначено, 

що застосування зразків ЕВТІ з кількістю шарів понад 20 не призводить до суттєвого зростання її ефективності.

Найкращі зі зразків рекомендовано для використання у виробах космічної техніки.

Ключові слова: екранно-вакуумна теплова ізоляція, термовакуумні випробування, тепловий потік випромінювання, тем-

пературне поле, питомий термічний опір, температурний напір, космічний апарат, чохол.
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лярною теплопровідністю газу, що розміщується 

між шарами. Конструкція ЕВТІ завжди перед-

бачає зведення до мінімуму зазначених форм 

теплоперенесення.

Наприклад, складова молекулярної теплопро-

відності газу, розміщеного між шарами ЕВТІ, 

суттєво зменшується при зменшенні тиску до 

значень 0.1...1 мПа, тому нею можна знехтувати 

у розрахунках чи вакуумних випробуваннях при 

подальшому зменшенні тиску.

Передача теплоти випромінюванням мінімі-

зується за рахунок великої кількості металізо-

ваних екранів з низьким коефіцієнтом випромі-

нювання, розділених між собою теплоізоляцій-

ними синтетичними плівками/прокладками. 

Крім того, передача теплоти за рахунок кон-

дуктивності мінімізується за рахунок застосу-

вання прокладок з низькою щільністю укладан-

ня і незначною теплопровідністю розділюваль-

них екранів.

У конструкції ЕВТІ завжди передбачається 

на її поверхнях певна кількість вентиляційних 

отворів, що дає змогу молекулам повітря без-

перешкодно залишати міжекранні проміжки, 

проте таке перфорування матеріалу одночасно 

призводить і до зменшення ефективності цих 

екранів.

Таким чином, залежність поперечної тепло-

провідності, що розглядається як сума кон-

тактної і променевої складової, від щільності 

укладання шарів ЕВТІ і зусилля, що їх стискає, 

пов’язана з характерним мінімумом, що спосте-

рігається на сумарних експериментальних кри-

вих [3]. Як відзначається у роботі [3], визначен-

ня цього мінімуму, що базується на роздільному 

вкладі зазначених видів теплопереносу, є осно-

вним завданням оптимізації нових типів теплоі-

золяції, що розробляються дослідниками.

З іншого боку, співвідношення вкладу окре-

мих механізмів контактного та променевого 

теплопереносу у діапазоні температур –196...

+150 оС змінюється на порядок. Тому розраху-

нок характеристик багатокомпонентної ЕВТІ 

числовими методами, незважаючи на строгий 

фізичний підхід, залишається приблизним і час-

то розходиться з експериментом. В інженерній 

практиці у зв’язку зі складністю побудови розра-

хункових моделей теплопередачі у багатошаро-

вих композитних матеріалах [2, 10, 11] найчас-

тіше використовуються різні експериментальні 

методи підбору теплозахисту з ЕВТІ, результати 

якого зіставляються з розрахунковими даними, 

на основі чого приймається кінцеве рішення.

При виборі оптимальної ЕВТІ широко ви-

користовуються наземні експериментальні екс-

прес-методи безпосереднього визначення тер-

мічних опорів ЕВТІ — повного R
ЕВТІ

 або пито-

мого r
ЕВТІ

 [1, 9], які дають змогу досить просто 

розрахувати зазначені узагальнені параметри з 

точністю, достатньою для такого роду експери-

ментів. Ці методи базуються на прямих вимірю-

ваннях поперечного теплового потоку випромі-

нювання і розподілу температурного поля, що 

встановлюється на поверхнях ЕВТІ в умовах, які 

наближено моделюють космічний простір.

Методи експериментального дослідження 

властивостей ЕВТІ [4, 12—14, 16—21] та оброб-

ки результатів, специфікації експерименталь-

ного обладнання, а також характеристики екс-

периментальної установки мають вирішальне 

значення для розуміння, порівняння та аналізу 

даних про теплові характеристики ЕВТІ, отри-

маних різними національними лабораторіями 

та установами. Так, технічний стандарт США 

ASTM 1774 [13] містить детально описані абсо-

лютні і порівняльні методи/протоколи випробу-

вань для вимірювання теплових характеристик 

Рис. 1. Приклади багатокомпонентної ЕВТІ: а — загаль-

ний вигляд зразків ЕВТІ (1 — екран алюмінований, 2 — 

прокладка синтетична); б — шторка з ЕВТІ для термо-

регулювання блока апаратури КА [ 4]
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вальні прокладки з дакрону, при моделюванні 

умов їхного функціонування на орбіті. Внутріш-

ні шари ЕВТІ виготовлено з майлару, алюмі-

нованого з двох сторін, його товщина не пере-

вищує 6 мкм. Для зовнішньої обшивки зразків 

ЕВТІ використано каптон, алюмінований з 

внут рішньої сторони (середня товщина не біль-

ше 50 мкм). Середня товщина внутрішньої об-

шивки алюмінованого каптону з двох сторін 

не перевищує 25 мкм. Як ізоляційні прокладки 

ЕВТІ використано дакрон, товщина якого не пе-

ревищує 200 мкм.

Для випробувань конструктивно виготовля-

лися збірки теплоізоляції у вигляді прямокутної 

мати з габаритними розмірами 200 × 300 мм. Вс і 

зразки досліджуваних ЕВТІ мали перфорацію 

екранів отворами діаметром 2 мм з кроком 50 мм 

для відведення повітря, що розміщується між 

шарами теплоізоляції, у процесі відкачування з 

вакуумної камери ТВК-0.12 (рис. 2).

Стенд ТВК-0.12 [8] призначено для експери-

ментальних досліджень теплових режимів мало-

габаритних виробів космічної техніки, зокрема 

наносупутників формату 2U КА в умовах назем-

ного комплексного моделювання космічного 

простору.

Стендом одночасно відтворюються основні 

фактори тепловакуумного впливу космічного 

простору на випробуваний об’єкт: глибокий ва-

куум, низька температура і високий ступінь по-

глинання навколишнього середовища та соняч-

не випромінювання об’єкта досліджень.

Корисний об’єм вакуумної камери становить 

0.12 м3, мінімальний залишковий тиск у вакуум-

ній камері у режимах відсутності натікання з до-

сліджуваного об’єкта не перевищує 10–6 мм рт. 

ст., холодоносієм слугує рідкий азот, мінімальна 

температура КЕ досягає 80 К, ступінь чорноти 

поверхні КЕ — не менша за 0.92.

До складу стенду ТВК-0.12 входять: вакуумна 

установка, кріогенна система, автоматизована 

багатоканальна система вимірювання темпера-

тури (БСВТ), опорно-поворотна плита.

Складові стенда, засоби вимірювань та їхні 

похибки приведено в табл. 1.

Умови проведення наземних випробувань ЕВТІ 

відповідають таким значенням параметрів стенда:

ізоляційних матеріалів і систем ЕВТІ у кріоген-

них і вакуумних умовах. Ці методи можуть ви-

користовувати, як зріджені гази (азот, гелій), так 

і кріоохолоджувачі (кріостати, КЕ та інша кріо-

генна техніка) для спрямування теплового пото-

ку від джерела генерації до стоку.

Тепловий потік за цим стандартом можна ви-

значити таким чином:

  калориметричним методом, тобто визна-

ченням кількості теплоти, яка необхідна для па-

роутворення певного об’єму рідкого газу (азоту, 

водню тощо) за визначений період часу;

  за показаннями електричної потужності, що 

подається на джерело генерації теплового пото-

ку (зазвичай електричний нагрівач);

  за температурними характеристиками по-

верхонь системи нагрівач — холодильник (на-

грівач — кріоекран).

Наприклад, для визначення теплового потоку 

і ефективної теплопровідності ЕВТІ в роботах 

[12, 14, 18] використовується саме калориме-

тричний метод вимірювання швидкості вики-

пання (випаровування) рідкого азоту з посуди-

ни, ізольованої дослідною ЕВТІ у стаціонарних 

умовах.

З іншого боку, незважаючи на високу якість 

і точність представлених методів, експеримен-

тальні дослідження характеристик ЕВТІ за стан-

дартом ASTM 1774 потребують значних матері-

альних та технічних затрат на їхню підготовку та 

проведення.

Враховуючи зазначене вище, автори розро-

били метод дослідження та отримання надійних 

експериментальних значень питомого терміч-

ного опору r
ЕВТІ

 для сучасних матеріалів ЕВТІ, 

які мають різні теплофізичні та механічні влас-

тивості. Метод дає змогу з точністю, достатньою 

для інженерного використання, розробляти 

найбільш ефективний тепловий захист виробів 

космічної техніки.

МЕТОДИКА ДОСЛІДЖЕНЬ, ЗРАЗКИ ЕВТІ, 
ОБЛАДНАННЯ, АПАРАТУРА, ЗАСОБИ ВИМІРЮВАНЬ

Метою тепловакуумних випробувань є визна-

чення питомих термічних опорів зразків чохлів 

ЕВТІ, виготовлених з нових матеріалів — кап-

тону та майлару, між якими розміщені розділю-
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мінімальний залишковий тиск у вакуумній 

камері p = 5·10–5 мм рт. ст.,

мінімальна температура КЕ Т
КЕ 

= –180 °С,

ступінь чорноти поверхонь нагрівачів і КЕ 
0.9,

потужність теплового випромінювання осно-

вним нагрівачем P  23.0 ± 0.5 Вт.

Випробування кожного зразка продовжува-

лись до досягнення встановленого (стаціонар-

ного) режиму, тобто доти, доки зміна температу-

ри будь-якого давача на ЕВТІ та нагрівачах буде 

не більшою за 2 оС/год. У період випробувань 

контроль температур Ті здійснюється автома-

Рис. 2. Загальний вигляд експериментального стенду 

ТВК-0.12: 1 — досліджуваний зразок ЕВТІ, 2 — тепло-

ізоляційна оболонка, яка обтягує жорсткий каркас, 

3 — основний електронагрівач, 4 — компенсаційний 

електронагрівач, 5 — елементи кріплення зразка ЕВТІ, 

точки — зовнішні давачі на поверхнях (непарні, ближні 

до КЕ), кружки — внутрішні давачі на поверхнях (парні, 

ближні до нагрівача).

Таблиця 1. Перелік обладнання, апаратури, засобів вимірювань, що застосовувалися у дослідженнях ЕВТІ

Обладнання, апаратура, засоби вимірювання Позначення Призначення

Ваккумна камера ТВК-0.12 Моделювання зовнішніх космічних впливів 

(підтримка низького вакууму)

Азотний кріоекран КЕ Моделювання зовнішніх космічних умов та під-

тримання низької температури навколишнього 

середовища («холодний», «чорний» космос)

Електронагрівачі ніхромові закритого типу 

зачорнені (200 ´ 300 мм):

основний ЕНО ЕНО — створення теплових потоків, що падають 

на зразки ЕВТІ

компенсаційний ЕНК ЕНК — забезпечення теплової рівноваги між 

випромінюючими поверхнями ЕНО та ЕНК

Інформаційно-вимірювальний комплекс 

НТУУ КПІ

RB-IIS Забезпечення передачі, накопичення, обробки 

та відображення експериментальної інформації

Вакуумметр, клас точності 1.5 ВИТ-2 Вимірювання вакууму та контроль коректності 

функціонування вауумного обладнання

Ватметри, класу точності 0.2 Д5020 Контроль потужності електронагрівачів (осно-

вного та компенсаційного)

Термопари мідь-константанові (діаметр 

дротів 0.2 мм), похибка вимірювань ±0.3 °С

ТП Вимірювання та контроль за температурами на 

поверхнях ЕВТІ, КЕ та нагрівачів

тично не рідше, ніж через 5 хв за допомогою ін-

формаційно-вимірювальної системи RB-IIS і ві-

дображається на дисплеї комп’ютера. Регулярно 

здійснюється контроль потужностей електрона-

грівачів. При цьому максимальне відхилення від 

номінальної потужності не перевищувало 1 Вт.

Монтажну схему випробувань та схему розмі-

щення зразків ЕВТІ та термопар Т1, Т2, …, Т21, 

Т22 на поверхнях ЕВТІ та нагрівачах приведено 

на рис. 3. 

Методика, запропонована авторами, дає змо-

гу реалізувати одновимірну постановку зада-

чі передачі теплоти крізь багатошарову пласку 
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Рис. 3. Розташування давачів температур на поверхнях теплоізолювальної оболонки, нагрівачів та зразків ЕВТІ: 

а — схема розташування давачів температури, б — загальний вид розміщення зразка ЕВТІ у вихідному перерізі тепло-

ізоляційної оболонки

стінку. Основний нагрівач 3 забезпечує у процесі 

експерименту випромінювання теплового пото-

ку на зразок ЕВТІ 1 лише однією своєю поверх-

нею. Протилежний бік нагрівача перебуває в 

термодинамічній рівновазі з тепловим випромі-

нюванням завдяки компенсаційному нагрівачу 

4. Для уникнення теплових втрат у навколишнє 

середовище нагрівачі розміщено всередині жор-

сткої теплоізоляційної оболонки 2.

Рівність середніх температур поверхонь ви-

промінювання основного та компенсаційного 

нагрівачів забезпечувалася за допомогою регу-

ляторів електричних потужностей. Контроль се-

редніх температур при цьому здійснювався від-

повідно термопарами Т1, Т2 та Т5, Т6.

На поверхнях основного (3) та компенсацій-

ного (4) нагрівачів було закріплено давачі тем-

ператури Т1...Т6. Кількість давачів температури, 

які було встановлено на поверхнях одного зразка 

ЕВТІ, дорівнювала шести (по три на внутрішній 

стороні, ближче до основного нагрівача — Т7, 

Т8, Т9 і три на зовнішній стороні, ближче до 

КЕ — Т10, Т11, Т12). Випробуваний зразок ЕВТІ 

1 розташовувався між основним нагрівачем та 

КЕ камери і закріплювався до оболонки 2 за до-

помогою елементів кріплення 5 (рис. 3, б).

Під типорозміром при цьому вважалось кіль-

кість внутрішніх шарів зразків ЕВТІ — 10, 15 та 

20. Кількість типорозмірів досліджених зразків 

ЕВТІ становила по три з 10, 15 та 20 шарами від-

бивних екранів і теплоізолювальних прокладок, 

що загалом склало випробування дев’яти зраз-

ків ЕВТІ. Кожний зразок ЕВТІ закріплювався 

з вільно укладеними шарами, тобто при відсут-

ності застосування механічної стискної до по-

верхонь ЕВТІ сили. Зразки встановлювалися 

вертикально і паралельно по відношенню до ви-

промінювальної поверхні основного нагрівача 

(рис. 3). Таким чином, вплив щільності укладан-

ня на 1 см товщини зразка та сили стискання на 

питомий термічний опір в даних дослідженнях 

не контролювався.

МЕТОДИКА ОБРОБКИ 
ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНИХ ДАНИХ

Тепловий потік випромінювання за стандартом 

[13] визначався на основі аналізу розподілу тем-

пературного поля поверхонь системи «основний 

нагрівач — ЕВТІ — КЕ» (рис. 4).

Методика розрахунку питомого термічного 

опору ЕВТІ базувалася на припущенні, що те-

плообмін випромінюванням відбувається у ста-
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Рис. 4. Розрахункова теплова схема термовакуумних ви-

пробувань: 1 — основний нагрівач, 2 — КЕ камери, 3 — 

алюміновані екрани ЕВТІ, 4 — теплоізолювальні про-

кладки ЕВТІ

ціонарних умовах між твердими пласкопара-

лельними поверхнями, між якими розташовано 

багатошарову стінку з тонкостінних екранів. 

Розрахункову теплову схему випробувань пред-

ставлено на рис. 4. У відповідності зі схемою 

було прийнято:

1) джерелом зовнішнього теплового потоку 

випромінювання є лицьова поверхня основного 

нагрівача 1 з середньою температурою поверх-

ні Т
Н

, яка визначалася за результатами прямих 

температурних вимірювань та мала відому вели-

чину ступеня чорноти 
Н

;

2) поглинальною поверхнею теплового по-

току випромінювання був КЕ (2) з середньою 

температурою поверхні, яка дорівнювала темпе-

ратурі кипіння азоту Т
КЕ

 та мала відомий ступінь 

чорноти 
КЕ

;

3) ЕВТІ складалася з n шарів тонкостінних 

екранів 3 з теплоізоляційними прокладками 4 

при допущенні, що екрани розташовуються пер-

пендикулярно до напрямку потоку випроміню-

вання, і відстань між ними набагато менша за 

їхні габарити.

Сумарний тепловий потік, що передається од-

нією поверхнею основного нагрівача через ЕВТІ 

та поглинається КЕ, розраховувався за відомою 

формулою [22]

 

4 4
H KE

EBTI H KE 0 EBTI
1

1 100 100
T TQ c F

N 

                
,  (1)

де c
0
 = 5.67 Вт/(м2·К4) — коефіцієнт випроміню-

вання абсолютно чорного тіла, N = n + 1 — кіль-

кість екранів в ЕВТІ, n — кількість шарів ЕВТІ, 

F
ЕВТІ

, м2 — площа поверхні ЕВТІ.

Приведений ступінь чорноти 
Н-КЕ

 теплооб-

мінної системи «основний нагрівач — ЕВТІ — 

КЕ» залежить від відомих ступенів чорноти вза-

ємовипромінювальних поверхонь основного на-

грівача і КЕ і розраховується за формулою [22]

H-KE
H KE

1 ,
1/ 1/ 1

 
   

 
де 

Н 
= 0.92 — ступінь чорноти поверхні осно-

вного нагрівача, 
КЕ 

= 0.92 — ступінь чорноти 

поверхні КЕ.

Виходячи з виразу (1), питомий термічний 

опір ЕВТІ визначався за формулою

 

EBTI1 EBTI2
EBTI EBTI

EBTI

T Tr F
Q


  , (2)

де T
ЕВТІ1

 — середня температура граничної по-

верхні внутрішньої обшивки ЕВТІ з боку осно-

вного нагрівача (1), яка дорівнює середньому 

арифметичному значенню показань давачів Т7, 

Т9, Т10; Т
ЕВТІ2

 — середня температура граничної 

поверхні зовнішньої обшивки ЕВТІ зі сторони 

КЕ (2), яка дорівнює середньому арифметично-

му значенню показань давачів Т10, Т11, Т12.

АНАЛІЗ РЕЗУЛЬТАТІВ ДОСЛІДЖЕНЬ

Відповідно до представленої вище методики 

було здійснено обробку отриманих експеримен-

тальних даних та проведено подальший їхній 

аналіз. Отримані оцінки питомого термічного 

опору r
ЕВТІ

 порівнювались для дев’яти дослід-

них зразків, виготовлених з однакового матері-

алу з різною кількістю шарів. Вивчалися по три 

зразки з 10, 15 та 20 шарами.

Результати експериментальних досліджень 

багатошарових зразків ЕВТІ представлено у ви-

гляді графічних залежностей на рис. 5. Зміну 

питомого термічного опору при встановлено-

му тиску в камері 5·10–5 мм рт. ст. в залежності 

від різниці температур на граничних поверхнях 

ЕВТІ та кількості шарів показано на рис. 5.

Розшарування кривих 1, 2, 3 на рис. 5 при од-

накових потужностях випромінювання поверхні 

ЕВТІ (рис. 4) відбувається через збільшення те-
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плоізоляційних шарів ЕВТІ. У діапазоні темпе-

ратурних напорів Т
ЕВТІ 

= 125...205 оС спостері-

гається поступове та повільне зменшення опору. 

Так, для десятишарової ЕВТІ у зазначеному діа-

пазоні температурних напорів опір зменшується 

від 4 до 2 м2К/Вт. Водночас для зазначеного діа-

пазону температурних напорів питомий терміч-

ний опір двадцятишарової ЕВТІ в середньому 

більший у 1.75 разів, ніж десятишарової.

Для порівняння результатів з іншими дослід-

женнями на рис. 5 нанесено експериментальні 

дані [10] (крива 4) та [15] (крива 5). У зазначених 

роботах застосовувався калориметричний метод 

досліджень, враховувалась кількість шарів та па-

раметр щільності укладання екранів ЕВТІ. Ма-

теріали ЕВТІ, застосовані в роботах [10] і [15], 

були різними, відрізнялися вони також від ЕВТІ, 

яку було використано в даному дослідженні. Як 

видно з рис. 5, в розглянутому діапазоні темпе-

ратурних напорів Т
ЕВТІ

 практично всі дані по 

десятишаровій ЕВТІ (крива 1) лежать між да-

ними кривих 4 та 5. При збільшенні теплового 

потоку випромінювання основного нагрівача 

в області Т
ЕВТІ 

= 200 оС значення термічного 

опору збігаються з даними [10] і не перевищують 

2 м2К/Вт. При менших температурних напо-

рах Т
ЕВТІ

 = 125 оС значення термічного опору 

збільшуються і становлять 3.75...4.0 м2К/Вт, що 

збігається з результатами [15]. На рис. 5 кружка-

ми нанесено експериментальні дані робіт [1, 9] 

для двадцятишарової ЕВТІ, де за прокладки ви-

користовувались гофрована плівка та скловуаль. 

У дослідах [1, 9] зразок ЕВТІ повністю огортав 

плаский електронагрівач, на його поверхні та 

поверхнях ЕВТІ закріплялися термопари, і вся 

конструкція розташовувалася у тепловакуумній 

камері. Методика давала змогу визначати тер-

мічний опір за результатами безпосередніх ви-

мірювань поля температур та теплового потоку 

випромінювання. Як бачимо з рис. 5, дані [1, 9] 

достатньо добре корелюють з даними для два-

дцятишарової ЕВТІ (крива 3).

На рис. 6 представлено експериментальні за-

лежності питомого термічного опору від кількос-

ті шарів та середньої температури ЕВТІ (Т
ЕВТІ

). 

Видно регулярне розшарування кривих 1, 2, 3 за 

середньою температурою ЕВТІ, яка визначала-

ся за результатами прямих вимірювань темпе-

ратурних полів граничних поверхонь ЕВТІ. Як 

бачимо з рис. 6, збільшення термічного опору 

відбувається по мірі збільшення кількості шарів 

n та зменшення середньої температури ЕВТІ, 

пов’язане з випромінювальною дією основного 

Рис. 5. Залежність питомого термічного опору ЕВТІ від 

температурного напору: 1 — десятишарова ЕВТІ, 2 — 

п’ятнадцятишарова ЕВТІ, 3 — двадцятишарова ЕВТІ, 

4 — десятишарова ЕВТІ [ 10], 5 — чотиришарова ЕВТІ 

[15], кружки — двадцятишарова ЕВТІ [ 1, 9]

Рис. 6. Залежність питомого термічного опору від кіль-

кості шарів і середньої температури ЕВТІ: 1 — Т
ЕВТІ

 = 

= 293 К (+20 оС), 2 — Т
ЕВТІ

 = 248 К (-25 оС), 3 — Т
ЕВТІ

 = 

= 232 К (-41 оС)
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нагрівача, тобто, що більшою була потужність 

основного нагрівача, то вищою ставала темпера-

тура ЕВТІ. При цьому подальше збільшення ша-

рів не призводило до суттєвого збільшення опо-

ру, тому двадцятишарове ЕВТІ для даних тепло-

вих умов можна вважати найбільш ефективним.

ВИСНОВКИ

В лабораторії НТУУ «КПІ ім. Ігоря Сікорського» 

проведено тепловакуумні дослідження з метою 

визначення термічного опору серії зразків чохлів 

ЕВТІ. Отримано нові значення питомих терміч-

них опорів ЕВТІ і вплив на них теплових потоків 

випромінювання та кількості шарів. 

Основні результати досліджень такі.

1. Запропоновано методики випробувань і об-

робки експериментальних даних, які дають стій-

кі результати, що не суперечать теплофізичним 

законам та даним інших досліджень.

2. Встановлено, що найбільший питомий тер-

мічний опір має двадцятишарове ЕВТІ. У діапа-

зоні температурних напорів 125...205 оС він до-

рівнює 6.5...4 м2К/Вт відповідно.

3. Уперше представлено дані впливу кількості 

шарів на питомий термічний опір ЕВТІ.

4. Показано, що вплив кількості шарів на пито-

мий термічний опір, починаючи з двадцяти, стає 

незначним, тому подальше збільшення кількості 

шарів ЕВТІ з точки зору її вартості для практич-

ного застосування може бути недоцільним.
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THERMAL VACUUM RESEARCH OF SAMPLES OF MULTI-LAYER INSULATION

The paper reports the results of thermal vacuum tests of samples of multi-layer insulation (MLI) covers that differ in the number 

of layers. The research was performed on the experimental stand TVC-0,12. Methods for conducting thermal-vacuum studies 

and processing experimental results to determine the specific thermal resistance of samples of MLI are presented.

The covers are produced from kapton and mylar with dacron spacers between them. At the same time, the inner layers of the 

MLI are made of mylar, aluminized on both sides, and its thickness does not exceed 6.0 microns. The outer covering of samples 

of MLI is made of kapton, aluminized on the inside with an average thickness of no more than 50 microns. The average thick-

ness of the inner lining of the aluminized kapton on both sides does not exceed 25 microns. Dacron with a thickness of no more 

than 200 microns is used as insulating gaskets for the MLI.

For the tests, thermal insulation samples of the MLI were constructed in the form of a rectangular mat with dimensions of 

200 × 300 mm. All samples of the studied MLI had perforations of the screens with holes with a diameter of 2 mm with a pitch 

of 50 mm to remove the air located between the layers of thermal insulation and which is removed during the pumping of the gas 

environment from the vacuum chamber TVC-0.12.

It is shown that the most effective is the twenty-layer multi-layer insulation, which has a thermal resistance in the range of 

temperature heads (125—205) oC, respectively  (6.5—4) m2·K/W, which is 1.75 times higher than that of the ten-layer one. It 

has been determined that the use of samples of multi-layer insulation with more than 20 layers does not lead to a significant 

increase in its efficiency.

The best samples are recommended for use in space technology products.

Keywords: multi-layer insulation, thermal vacuum research, radiation heat flux, temperature range, thermal resistance, tem-

perature head, spacecraft, cover.
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ВСТАНОВЛЕННЯ ЗАКОНОМІРНОСТЕЙ ОБРОБКИ 
ДИСКІВ У ПСЕВДОЗРІДЖЕНОМУ ШАРІ АБРАЗИВУ

У даній роботі встановлено основні закономірності обробки дисків у псевдозрідженому шарі абразиву. Дослідження про-

вадилися на установці АПС-600А при обробці дисків у псевдозрідженому шарі абразиву. При обробці дисків застосовувалося 

абразивне зерно групи 24А, 63С і суміші абразивних зерен 24А63+24А20 (50  % + 50  %). Зернистість абразивних зерен змі-

нювалася в діапазоні № 20...80. Оброблювані диски виготовлялися зі сплавів ВТ3-1, ВТ-9, ЭИ698-ВД, сталі 45 HRC 38...45 

і алюмінієвого сплаву Д1Т.

Кругова швидкість деталей становила Vд = 5...40 м/с, максимальна витрата повітря — 2000 Нм3/ч. Тиск зріджу-

вального абразив повітря у повітряподавальній камері — 5...6 кПа. Диск занурювали у зріджений шар абразиву на глибину 

0.2...1.2 радіуса диска. 

Отримано залежності знімання різних матеріалів з оброблюваної поверхні дисків від швидкості деталі, зернистості й 

марки абразивного зерна.

Експериментально досліджено залежність зношування абразивного зерна від швидкості деталі і від її положення по 

висоті шару абразиву, що дозволило призначати раціональні режими обробки дисків у псевдозрідженому шарі абразиву. 

Встановлено основні закономірності обробки дисків у псевдозрідженому шарі абразиву, а також вивчено вплив основних 

параметрів процесу обробки на продуктивність і стійкість абразивного зерна. Експериментально встановлено основні 

закономірності процесу обробки дисків у псевдозрідженому  шарі абразиву, що дозволяють визначати основні параметри, 

технологічні умови й режими фінішної операції виготовлення деталей.

Ключові слова: псевдозріджений шар абразиву, диск, повітря, закономірність, параметри, режими обробки, продуктив-

ність, зношування абразивного зерна.
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ВСТУП

Технологічне забезпечення експлуатаційних ха-

рактеристик деталей ГТД є одним із важливих 

напрямків сучасного авіадвигунобудування.

Формування у поверхневому шарі несучих 

поверхонь деталей високих значень параметрів 

якості забезпечує їхні високі експлуатаційні ха-

рактеристики.

Основними деталями ротора осьового комп-

ресора ГТД є вали, диски, робочі лопатки, до 

яких висувають високі вимоги виготовлення для 

забезпечення експлуатаційних характеристик.

Космічні матеріали та технологіїі
Space Materials and Technologies
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Ці деталі характеризуються складною просто-

ровою формою, високою точністю геометрич-

них розмірів і форми, невисокою шорсткістю та 

високим рівнем параметрів якості поверхневого 

шару, що впливає на вибір технології їхнього ви-

готовлення.

АНАЛІЗ ДОСЛІДЖЕНЬ ТА ПУБЛІКАЦІЙ

У процесі експлуатації дисків компресорів ГТД 

основними причинами їхнього пошкодження, 

які частіше зустрічаються, є руйнування від вто-

ми [4, 10]. При цьому вогнище зародження трі-

щини від втоми може бути розташоване на по-

верхнях граней паза для лопатки.

Протягування пазів у дисках із жароміцних і 

титанових сплавів характеризується високою 

продуктивністю та якістю обробки.

Найбільший внесок у технологічне забезпе-

чення параметрів якості поверхневого шару об-

роблюваних поверхонь дисків компресора роб-

лять фінішні технологічні методи. Серед них віб-

роабразивна обробка, обкатування роликами, 

галтування, дробоструменева обробка, ультра-

звукове зміцнення сталевими кульками обідної 

частини дисків, струменева обробка мікрокуль-

ками, обробка дисків компресора у псевдозрід-

женому шарі абразиву тощо.

Віброабразивна обробка дисків компресора 

забезпечує шорсткість поверхні до zR  = 0.8 мкм 

при вихідній шорсткості zR  = 1.9 мкм. При цьо-

му у поверхневому шарі виникають залишкові 

напруги стиску до 786.0 МПа з глибиною поши-

рення до 22.4 мкм [3].

При обкатуванні роликом галтелі підвищуєть-

ся довговічність дисків удвічі [1, 9].

Ультразвукове зміцнення обідної частини 

дисків компресора стальними кульками підви-

щує межу витривалості на 30…35 % [2, 7, 8].

Зміцнення сталевими мікрокульками діаметром 

0.06…0.6 мм і швидкістю польоту 60...80 м/с забез-

печує у поверхневому шарі залишкові стискні на-

пруги до 250…370 МПа на глибину до 0.08 мм. Дов-

говічність зразків підвищується на 50…70 % [6].

Обробка дисків компресора в псевдозрідже-

ному шарі абразиву дозволяє:

– зменшити шорсткість поверхонь з 2.5...aR   

50 мкм до 0.2...0.4aR   мкм,

– видалити задирки,

– скруглити гострі кромки,

– обробляти складні поверхні дисків,

– видалити нагар, окалину, окисні плівки.

Обробка створює у поверхневому шарі за-

лишкові стискні напруги до 200…270 МПа (для 

сплаву ЭИ 698-ВД) і 280…320 МПа (для сплаву 

ВТ3-1). Границя витривалості дисків компресо-

ра підвищується на 17.0...35.0 % [5].

Комбіновані методи фінішної обробки значно 

підвищують ефективність їхнього опору втомле-

ності порівняно з кожним зі складових техноло-

гічних методів.

Ціль роботи: встановлення основних законо-

мірностей обробки дисків у псевдозрідженому 

шарі абразиву.

МЕТОДИ ДОСЛІДЖЕННЯ Й ОБЛАДНАННЯ

Обробку дисків у псевдозрідженому шарі абра-

зиву проводили на установці АПС600А. На 

рис. 1 зображено схему обробки. Деталь 1 помі-

щали в шар абразивного зерна 2 і задавали необ-

хідну швидкість V
д
. Абразивне зерно 2 містилося 

в ємкості 3 на опорній решітці 4, під яку подава-

ли потік Q
д 

повітря, який зріджував шар абрази-

ву (рис. 1).

Технологічні умови й режими обробки. При об-

робці дисків застосовувалося абразивне зерно 

групи 24А зернистістю № 20…80 зі швидкістю 

повітря, що зріджувало абразив, 0.95...1.12 м/с. 

Рис. 1. Схема обробки дисків у псевдозрідженому шарі 

абразиву (1 — деталь, 2 — шар абразивного зерна, 3 — 

ємність, 4 — опорна решітка)
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Рис. 3. Залежність масового знімання G від зернистості 

шліфзерна d
3
 при обробці дисків. Шліфзерно 24А. Ма-

теріал — Д1Т: залежності 1—4 — для швидкостей деталі 

V
д 

= 15, 20, 25, 30 м/с відповідно

Рис. 2. Залежність масового знімання G від швидкості 

V
д
 при обробці дисків. Матеріал — Д1Т: 1 — 24А20, 2 — 

24А40, 3 — 24А50, 4 — 24А63, 5 — 24А80, 6 — суміш 24А63 

+ 24 А20 (50 % + 50 %)

Також застосовувалися абразивне зерно групи 

63С зернистістю № 50 і суміш абразивного зер-

на 24 А 63 + 24 А 20 (50 % + 50 %). Оброблюва-

ні диски виготовлялися  із сплавів ВТ3-1, ВТ9, 

ЭИ698-ВД, сталі 45 HRC 38...45, алюмінієвого 

сплаву Д1Т. Колова швидкість деталі станови-

ла V
д
 = 5...40 м/с, час обробки — 3...6 хв, мак-

симальна витрата повітря сягала 2000 Нм3/год, 

тиск повітря у камері — 5…6 кПа. Диск занурю-

вали в зріджувальний шар абразиву на глибину 

0.2…1.2R
д 

(R
д
 — радіус диска).

Експериментальні результати дослідження 
процесу обробки дисків у псевдозрідженому шарі 
абразиву. При обробці суцільних поверхонь у ви-

гляді дисків діаметром 145 мм і товщиною 8 мм 

із алюмінієвого сплаву Д1Т визначали вплив 

швидкості деталі на продуктивність.

Обробка деталі у всьому діапазоні швидкос-

тей від 7.5 до 40 м/с (рис. 2) підвищує продук-

тивність. Зі збільшенням розміру зерна продук-

тивність обробки деталі підвищується (рис. 3). 

При збільшенні розміру зерна від 200 до 800 мкм 

знімання металу з суцільних поверхонь збільши-

лось у 1.8...2.5 раза (див. рис. 3).

Оброблюваний матеріал. Титанові сплави мають 

найкращу оброблюваність. Оброблюваність спла-

ву ЭИ698-ВД в 1.35...1.45 раза нижча від оброблю-

ваності титанових сплавів як при обробці шліф-

зерном 24А40, так і шліфзерном 24А80 (рис. 4).

Сталь 45, загартована до 38...45HRC , має об-

роблюваність, у 1.5...1.55 раза нижчу, ніж тита-

нові сплави, і у 1.08...1.13 раза нижчу, ніж сплав 

ЭИ698-ВД при обробці як шліфзерном 24А50, 

так і шліфзерном 63С50 (рис. 5).

Продуктивність обробки всіх випробуваних 

матеріалів шліфзерном 63С50 нижча, ніж при 

обробці шліфзерном 24А50 (див. рис. 5), тому що 

твердіше і крихкіше зерно карбіду кремнію ве-

ликих розмірів зношується та руйнується більш 

інтенсивно, ніж зерно електрокорунду білого.

Зношування абразиву. Результати експеримен-

тальних досліджень зношування абразивного 

зерна при обробці дисків (суцільні поверхні) 

шліфзерном різної зернистості й марки, залеж-

но від швидкості деталі, представлено на рис. 6, 

7. Відношення 0/H H  зменшення H  висоти 

нерухомого шару абразиву протягом досліду до 

первісного її значення 0H  характеризує вели-

чину зношування шліфзерна в шарі, що склада-

ється із двох величин: зменшення висоти шару 

внаслідок збільшення насипної маси шару через 

зношування й притуплення ріжучих кромок час-

ток у процесі обробки, та винесення абразивних 

часток із шару  повітряним потоком внаслідок 

дроблення абразиву в результаті ковзної або 

ударної взаємодії його з деталлю.

При обробці суцільних поверхонь, коли зні-

мання металу відбувається переважно в резуль-
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Рис. 4. Залежність об’ємного знімання V різних мате-

ріалів від швидкості і зернистості абразиву d
3
: 1 — ма-

теріал ВТ3-1, шліфзерно 24А80; 2 — ВТ9, 24А80; 3 — 

ЭИ698-ВД, 24А80; 4 — ВТ3-1, 24А40; 2 — ВТ9, 24А40; 

3 — ЭИ698-ВД, 24А40

таті ковзної взаємодії абразиву з деталлю, сту-

пінь зношування незначний як при обробці зер-

ном карбіду кремнію зеленого (63С50), так і  при 

обробці зерном електрокорунду білого (24А50), 

але зношування зерна 63С50 при цьому при-

близно в два рази вище, ніж зерна 24А50 (див. 

рис. 7, криві 1 і 3).

Зношування абразиву суттєво зростає при об-

робці переривчастих поверхонь, коли знімання 

металу відбувається в основному в результаті 

ударного характеру взаємодії зерна з деталлю, 

при цьому руйнування зерна карбіду кремнію 

зеленого 63С у 1.5...2 рази більше, ніж зерна 

електрокорунду білого 24А.

Рис. 5. Залежність об’ємного знімання V різних матеріа-

лів від швидкості деталі V
д
 і марки шліфзерна:  1 — ма-

теріал ВТ3-1, шліфзерно 24А50; 2 — ЭИ698-ВД, 24А50; 

3 — сталь 45, 24А50; 4 — ВТ3-1, 63С50; 5 — ЭИ698-ВД, 

63С50; 6 — сталь 45, 63С50

Рис. 7. Залежність зношування шліфзерна H/H
0
 від 

швидкості деталі V
д
 для переривчастої оброблюваної по-

верхні: 1—5 — шліфзерно 24А40,  24А50,  24А63,  24А80, 

24А63+24А20 (50 % + 50 %) відповідно

Рис. 6. Залежність зношування шліфзерна H/H
0
 від 

швидкості деталі V
д
: 1 і 3 — суцільна оброблювана по-

верхня, шліфзерно 24А50 і 63С50 відповідно; 2 і 4 — пе-

реривчаста оброблювана поверхня, шліфзерно 24А50 і 

63С50
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Зношування при обробці переривчастих по-

верхонь суттєво збільшується зі збільшенням 

зернистості абразиву і швидкості деталі. На ве-

личину зношування істотно впливають геомет-

рична форма та розміри виступів і западин пере-

ривчастих поверхонь оброблюваних деталей.

Положення деталі по висоті шару. Максималь-

на продуктивність обробки досягається при роз-

ташуванні деталі в шарі на відстані, що дорівнює 

0.5...0.7 висоти псевдозрідженого абразиву від 

площини решітки.

З метою кількісної оцінки продуктивності 

обробки залежно від положення деталі по ви-

соті шару були проведені дослідження з оброб-

ки дисків-зразків діаметром 145 мм і товщиною 

8 мм при їхньому обертанні навколо вертикаль-

ної осі на експериментальній установці.

Величина H/H
0
 на рис. 8 позначає віднос-

ну відстань нижнього торця деталі від площини 

розподільних решіток. Максимальна продуктив-

ність обробки спостерігається в області 0.6...1.0 

вихідної висоти нерухомого шару, а відношення 

максимальної продуктивності становить близь-

ко 1.5.

ВИСНОВКИ

1. Експериментально встановлені закономір-

ності, що визначають залежність знімання різ-

них матеріалів із оброблюваної поверхні від 

швидкості деталі, зернистості й марки абразив-

ного зерна.

2. Експериментально досліджено зношування 

абразивного зерна від швидкості деталі та від її 

положення на висоті шару зерна, що дозволи-

ло встановити раціональні діапазони основних 

параметрів процесу обробки дисків у псевдозрі-

дженому шарі абразиву.

Рис. 8. Залежність знімання металу G від положення де-

талі по висоті шару H/H
0
 шліфзерна
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DETERMINATION OF REGULARITIES OF TREATMENT OF DISKS IN A FLUIDIZED BED OF ABRASIVE

In this work, the main regularities of processing disks in a fluidized bed of abrasive are established.The research was carried out 

on the АПС-600A installation when processing disks in a fluidized bed of abrasive.

When processing discs, abrasive grains of groups 24A, 63C, and a mixture of abrasive grains 24A63+24A20 (50 % + 50 %) 

were used.The grain size of the abrasive grains varied in the range № 20 … № 80.The processed disks were made of such alloys 

as VT3-1, VT-9, EI698-VD, steel 45 HRC 38...45, and aluminum alloy D1T.

The peripheral speed of the parts is Vp = 5...40 m/s. The maximum air consumption is 2000 Nm3/h. The pressure of the air 

that liquefies the abrasive in the air-falling chamber is 5...6 kPa. The disk was immersed in a liquefied layer of abrasive to a depth 

of 0.2...1.2 of the radius of the disk.

The regularities of the dependence of the removal of various materials from the machined surface of the disks on the speed of 

the part, the grain size, and the brand of the abrasive grain have been established.

The dependence of abrasive grain wear on the speed of the part and on its position along the height of the abrasive layer was 

experimentally established, which allowed forassigning rational modes of processing discs in a fluidized layer of abrasive.

The main regularities of the processing of disks in a fluidized bed of abrasive have been established, and the influence of the 

main parameters of the processing process on the productivity and stability of the abrasive grain has been determined.

The main regularities of the process of processing discs in a fluidized bed of abrasive have been established experimentally, 

which allowsfor determining the main parameters, technological conditions, and modes of the finishing operation of parts 

manufacturing.

Keywords: fluidized layer of abrasive, disk, air, regularity, parameters, processing modes, performance, abrasive grain wear.
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This study introduces an approach to detecting exocomet transits in the dataset of the Transiting Exoplanet Survey Satellite (TESS), 

specifically within its Sector 1. Given the limited number of exocomet transits detected in the observed light curves, creating a sufficient 

training sample for the machine learning method was challenging. We developed a unique training sample by encapsulating simulated 

asymmetric transit profiles into observed light curves, thereby creating realistic data for the model training. To analyze these light 

curves, we employed the TSFresh software, which was a tool for extracting key features that were then used to refine our Random 

Forest model training. 

Considering that cometary transits typically exhibit a small depth, less than 1 % of the star’s brightness, we chose to limit our sample 

to the CDPP parameter. Our study focused on two target samples: light curves with a CDPP of less than 40 ppm and light curves with 

a CDPP of up to 150 ppm. Each sample was accompanied by a corresponding training set. This methodology achieved an accuracy 

of approximately 96 %, with both precision and recall rates exceeding 95 % and a balanced F1-score of around 96 %. This level 

of accuracy was effective in distinguishing between ‘exocomet candidate’ and ‘non-candidate’ classifications for light curves with a 

CDPP of less than 40 ppm, and our model identified 12 potential exocomet candidates. However, when applying machine learning to 

less accurate light curves (CDPP up to 150 ppm), we noticed a significant increase in curves that could not be confidently classified, 

but even in this case, our model identified 20 potential exocomet candidates.

These promising results within Sector 1 motivate us to extend our analysis across all TESS sectors to detect and study comet-like 

activity in the extrasolar planetary systems.
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1. INTRODUCTION

More than 3700 exoplanets among the 5523 known 

today have been discovered using the transit method 

in photometric time series observations of stars con-

ducted by the Kepler, K2, and TESS space missions 

[3, 12, 31]. The transit method involves detecting pe-

riodic decreases in a star’s brightness when a planet 

crosses its disk, blocking part of the radiation in the 

observer’s direction. Typically, exoplanet transits are 

characterized by periodicity in time and the symmet-

ric dips in stars’ light curves.

In addition to the “classical” symmetric patterns 

of star dimming and subsequent return to normal 

brightness, typically caused by exoplanets, scientists 

have identified asymmetric patterns of brightness 

drops in some stars’ light curves. These phenomena 

have been attributed to the transits of comet-like ob-

jects across the stars’ disks [13, 17-18, 27, 29, 38, 40]. 

Such objects possess a central nucleus and an asym-

metric, elongated dust atmosphere. The asymmetric 

transits observed in the photometric light curves are 

consistent with unusual features previously noted in 

the absorption spectral lines of young A-class stars. 

This alignment provides solid evidence for the pres-

ence of small bodies in star systems that have debris 

disks, as discussed in [30].

The studies by [2] and [16] theoretically demon-

strate that the evaporation of exocomets, which 

contain volatile elements and are interspersed with 

metallic ions like Ca II and Fe II, leads to the cre-

ation of planetary atmospheres filled with submicron 

dust particles. An analysis of approximately 1000 

spectra from the star Beta Pictoris revealed around 

6000 unique features linked to the transit of comet-

like bodies across the star’s disk, as reported in [14]. 

Given that the orbital telescope TESS has already 

gathered high-precision photometric time series with 

a 2-minute cadence for over 200 000 stars and con-

tinues to do so, the task of identifying and studying 

comet-like activity within TESS’s extensive database 

is challenging.

The vast amount of data and its rapid accumula-

tion necessitate the use of automatic algorithms for 

detecting transits and classifying their morphology, 

primarily through advanced machine learning tech-

niques. Artificial intelligence methods were initially 

employed on data obtained with the Kepler orbital 

telescope to classify exoplanet signals and identify 

false positives, as described in [23]. Studies such as 

[8, 23, 24] introduced algorithms for verifying exo-

planet candidates in the Kepler database and clas-

sifying the morphology of star light curves utilizing 

the classic Random Forest method established in 

[4]. This strategy proved highly effective, leading to 

the widespread adoption of deep learning-based al-

gorithms for analyzing data from orbital telescopes, 

as seen in [1, 26, 33, 34]. A comprehensive review 

of machine learning applications, encompassing 

both classical algorithms and deep learning, for the 

verification of exoplanetary transits, planet classifi-

cation, and the morphological classification of star 

light curves in orbital telescope databases is available 

in works like [24, 32].

In an alternative approach, the authors of [13] de-

veloped an automated algorithm specifically designed 

to search for asymmetrical transits in the Kepler tele-

scope’s database. This innovation facilitated the con-

firmation of previously identified comet transits in 

the star systems KIC3542116 and KIC11084727 and 

also led to the discovery of a new transit in the light 

curves of KIC8027456.

In our study, we introduce an algorithm for de-

tecting exocometary transits in the database of the 

orbital telescope TESS, utilizing machine learning 

techniques. Such an approach enables the auto-

mated identification of asymmetric transits, thereby 

substantially decreasing the need for manual visual 

inspection and expediting the data analysis process. 

While some of the most sophisticated machine learn-

ing methods for planet detection, such as the deep 

learning approach proposed by Shallue et al. [33], 

have been successful, we use the classical machine 

learning method, specifically the Random Forest 

model. A notable distinction between classical meth-

ods and deep learning is that deep learning could 

autonomously identify features and parameters for 

sample description. In contrast, classical machine 

learning requires pre-calculated features as input for 

the model. It’s important to acknowledge that deep 

learning demands considerable computational re-

sources and does not always allow for the verification 

of feature significance in a given sample. Upon as-

sessing our available computing resources, we opted 

to employ classical machine learning methods. We 
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Figure 1. Workflow of our method, beginning with raw light curves and culminating in the performance of inference on the 

sample

have already presented the preliminary results of our 

project on detecting asymmetric transits in star light 

curves collected by TESS and stored in the MAST 

database using Python code developed by us [36]. 

This paper is structured into seven sections. Sec-

tion 2 describes the TESS data utilized in our study. 

Section 3 details the encapsulation process of simu-

lated asymmetric transit profiles into the observed 

light curves, thereby preparing the training sample. In 

Section 4, we introduce the methodology and library 

employed to extract features from the light curves for 

subsequent machine learning analysis. Section 5 dis-

cusses the machine learning methods applied and the 

accuracy metrics used for their evaluation. Section 6 

presents the outcomes of our research. Lastly, Sec-

tion 7 offers a concise conclusion of our results. The 

workflow is shown in Figure 1. More details are given 

in the following sections.

2. TESS DATA

We use a database that was created and is continuously 

updated based on observations from the TESS space 

observatory. All light curves observed are stored in 

the MAST (Mikulski Archive for Space Telescopes) 

and STScI (Space Telescope Science Institute) data 

archives. As input data, we use the light curves pre-

processed by the operations center team, which have 

already been corrected for dark current, detector 

nonlinearity, flat field, scattered background light, 

focus instability, and other instrumental errors that 

could lead to artifacts in the light curves [31]. 

In the archive, the light curves are grouped into 

sectors, with one sector covering a period of 27 days, 

during which continuous monitoring of a certain 

area of the sky is performed. For our study, we use the 

pre-processed 2-min PDC_SAP normalized light 

curves. It is worth noting that the short cadence al-

lows for the capture of high-frequency oscillations 

associated with the physical nature of the stars them-

selves (pulsations, passage of spots across the star’s 

disk), leading to morphological diversity in the light 

curves. On the other hand, the relatively large pixel 

scale (21ʹʹ per pixel) introduces a certain dependency 

of the measured aperture flux on neighboring stars, 

especially if they are brighter or more variable than 

the target object. 

Therefore, considering these factors, especially 

the fact that cometary transits have a small depth, 

less than 1 % of the star’s brightness, for this study, 

we decided to limit the sample by selecting light 

curves that do not exceed a certain predetermined 

precision. As a measure of precision, we use the met-

ric of Combined Differential Photometric precision 

(CDPP), which was developed by the data process-

ing operations center team of the Kepler space tele-

scope and later applied to TESS data processing [7]. 

CDPP is the signal-to-noise ratio after the smooth-

ing and  ‘whitening’ of light curves, measured in ppm 

(parts per million) [10, 35]. For example, if a light 

curve with a CDPP level of 20 ppm has a transit last-

ing 3 hours with a depth of 20 ppm (or 0.002 %), it is 

expected that this transit can be detected, as it corre-

sponds to a signal at the level of 1 sigma. This metric 

is very convenient for assessing the precision of light 

curves, and it is easy to calculateat every step of the 

data processing.

3. PREPARATION OF THE TRAINING SAMPLE

The machine learning approach suggests building a 

classifier, which is able to separate data into multiple 

classes. In order to predict possible transits with the 

asymmetric shapes in thelight curves, we use a binary 

classifier enabling the separation of light curves into 

two classes: ‘exocomet candidate’ and ‘non-candi-

date’. To train the machine learning model, we need 

to have the training sample containing light curves of 

both types: with asymmetric transits and “typical” 

light curves from the database. As there have beenfew 

exocomet transits detected so far in the observed light 

curves, to create the training sample with the “exo-
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Figure 3. Simulated transit profile for different impact param-

eters: a comet crosses the star disk through its center (180°) 

and at the star edge (90°)

Figure 4. Top panel:  transit profile (left)  and the light curve (right), both selected randomly;  bottom panel: 

the  segment of the light curve with the transit

comet candidates”, we use the simulated asymmetric 

transit profiles encapsulating them into the observed 

light curves. The approach to simulation of the asym-

metric transits is described in detail in the following 

papers [5, 27]. Figure 2 shows the simulated transits 

normalized to 1 for three different cases of morpho-

logically different cometary comae resembling the 

solar system comet C/2006 S3, which could cause 

asymmetric dips in the star brightness when crossing 

the star’s disk. The influence of an impact parameter 

Figure 2. Simulated transit profiles for three different cases of 

morphologically different cometary comae, which cause the 

exocomet transits
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on the transit shape  (the transit through the center 

and through the edge of the star disk) is depicted in 

Figure 3. It is seen that the morphology of the tran-

sit shapesis different, but all of them are asymmetri-

cal. We simulate about 300 such profiles to encapsu-

late them into the observed light curves from the first 

sector of the TESS data. We randomly select both the 

simulated transit profile and the light curve into which 

the transit is then inserted. Finally, the training sam-

ple contains 20 000 light curves: 10 000 of them are 

labeled as ‘0’ marking ‘non-candidate’, and 10 000 

have the label ‘1’, or ‘exocomet candidate’. In order 

to study the influence of the light curve precision on 

the transit prediction score, we prepared two target 

samples, selecting the light curves with the CDPP pa-

rameter less than 40 ppm and 150 ppm, respectively. 

Finally, we have two kinds of target samples: about 

2000 light curves whose CDPP is less than 40 ppm, 

and about 9000 light curves with the CDPP less than 

150 ppm. Each sample is provided with a correspond-

ing training sample prepared as it is described above. 

Figure 4 demonstrates the procedure of the transit 

injection in detail. The top panel shows the transit 

profile and the light curve both randomlyselected 

from the corresponding datasets, the bottom panel 

depicts thesegment of the light curve with the transit 

injected.

4. FEATURE EXTRACTION

After the training sample has been prepared, the next 

step is feature extraction, which accurately represents 

statistical information about the characteristics of 

each light curve. These features are used as the input 

data for the Random Forest model both for training 

and predictions. Typically, standard features include 

standard statistical information, such as minimum 

and maximum values in a certain interval, the 

number of the minimums in the light curve, the mean 

and standard deviation, the number of values that 

are higher and lower than the mean value, and other 

statistics. Features can be conventional, as already 

mentioned, or more unconventional, such as the 

p-value of the slope coefficient of the trend line in the 

current moving window. We use the TSFresh library 

for Python for the feature extraction process. The 

library provides more than 60 functions to calculate 

different features, however, the process can be time-

consuming [6]. Additionally, not all features are 

useful, and an excessive number of the features can 

lead to overfitting. To optimize the parameters, the 

library provides tools for evaluating the significance 

of features for regression or classification tasks.

We used the efficient feature extraction settings 

of TSFresh, resulting in about 790 generalized time 

series features. We removed all irrelevant features to 

balance the informativeness of features and compu-

tational resource expenditure well. We select a subset 

of features from the full set that are typically most 

informative for time series analysis. Finally, about 

390 most significant features are used for training the 

classifier based on the Random Forest method.

5. RANDOM FOREST

The Random Forest method is very robust in process-

ing the spectro-phohtometry data as the tool for de-

tachment of various features of exoplanet light curves 

[22], exoplanetary atmospheres [9, 25], exoplanet 

prediction [39] and resonant Koiper Belt objects 

search [19, 20]. We deeply exploited it for galaxy mor-

phological classification [15, 37]. Our binary classifier 

model is designed to sort light curves into two primary 

classes: ‘exocomet candidate’ and ‘non-candidate’. 

For this purpose, we used the Random Forest (RF) 

model [28], an ensemble of Decision Trees trained on 

input data. Each tree in this ensemble functions as an 

independent classifier, and their collective outcomes 

are integrated to form a final prediction. Throughout 

its training phase, the Random Forest model under-

goes multiple iterations, learning from subsets of data 

and employing a random selection of features in each 

iteration. This approach makes the model resistant to 

overfitting and enhances its ability to generalize effec-

tively to new data. 

During the training process, we employed a 5-fold 

cross-validation technique. This involves dividing the 

training dataset into five equal segments, or ‘folds’. In 

each of the 5 training cycles, the model is trained using 

4 folds, while the fifth fold is reserved for validation. 

Each fold is used for validation exactly once. The final 

performance metric of the model is calculated as the 

average of the performance obtained at each valida-

tion stage. This method ensures that every data point 

is used for both training and validation, enhancing the 

robustness and reliability of our model.
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To evaluate the outcomes of our machine learning 

model, we employ the following metrics: 

  Accuracy: this metric represents the propor-

tion of correctly classified samples, encompassing 

both ‘exocomet candidates’ and ‘non-candidates’. It 

measures the overall correctness of the model in clas-

sification tasks.

  Precision: this is the ratio of predicted instances 

identified as ‘exocomet candidates’ that are actually 

true exocomets. Precision focuses on the accuracy of 

the model’s positive predictions but doesn’t account 

for cases where true positives were missed. 

  Recall: this metric reflects the ratio of actual 

exocomets correctly identified by the classifier as 

‘exocomet candidates’. Recall indicates the propor-

tion of actual positive cases that the model success-

fully detects. 

  F1-score: this is the harmonic mean of precision 

and recall. It is a useful metric when you want to bal-

ance precision and recall, especially if there’s an un-

even class distribution or if false positives and false 

negatives have different costs.

As we previously noted, there are only a limited 

number of cases where exocomet transits have been 

successfully detected. Taking TESS mission data as 

an example, only about 3 % of all light curves contain 

potential indications of exoplanets [21]. Thus, the 

data on exocomets is even scarcer. This imbalance in 

the datasets means that the accuracy metric alone is 

not sufficiently informative for evaluating the effec-

tiveness of exocomet detection algorithms. In such 

disproportionate conditions, a classifier predict-

ing the ‘non-candidate’ category for all light curves 

could display an impressive accuracy of around 97 %, 

which can be misleading (like in work [21] about 

‘planet candidates’). Such high accuracy might not 

reflect the model’s ability to identify potential exo-

comet candidates, indicating the necessity of em-

ploying additional metrics for a more comprehensive 

performance assessment.

In assessing model accuracy, relying solely on pre-

cision can lead to missing many potential candidates. 

High precision implies that most identified ‘exocom-

et candidates’ are likely true candidates. However, the 

issue arises because high precision can be achieved by 

making only a few very confident predictions about 

the presence of ‘exocomet candidates’ and ensur-

ing their correctness. In searching for exocomets, we 

prefer a strategy tolerating more false positives rather 

than missing true planetary signals. Thus, recall be-

comes a much more critical metric in evaluating the 

effectiveness of our exocomet detection algorithm. It 

prioritizes capturing true signals over avoiding false 

alarms, which is essential in the exploratory phase of 

exocomet discovery.

Another crucial hyperparameter in classification 

models based on decision thresholds is the balance 

between precision and recall. This threshold deter-

mines at what predicted probability level a light curve 

is classified as an ‘exocomet candidate’. Setting a 

higher decision threshold leads to an increase in the 

model’s precision at the expense of recall, as the 

model becomes more conservative in its predictions. 

Conversely, lowering the threshold enhances recall 

but may reduce precision. Keeping this in mind, the 

hyperparameter can be adjusted to achieve an opti-

mal balance, particularly ensuring a high recall. In 

standard classification tasks, a threshold of 0.5 is 

commonly used, where light curves with a predicted 

probability above 50 % are classified as ‘exocomet 

candidates’.

6. RESULTS

To obtain the training outcome for the model, each 

training sample is divided into two: the training 

sample and the test sample. The primary difference 

is that the model “sees” the labels of the training 

sample but can not see the labels of the test sample, 

which challenges the model to make predictions for 

both. Figure 5 presents the training outcomes for 

models developed using training and test subsamples 

constructed from the 40 ppm or lower precision light 

curves. The figure illustrates how the accuracy of 

these predictions correlates with the depth of learn-

ing within the model. This ‘depth of learning’ is a 

parameter controlling the maximum depth of deci-

sion trees during the model training phase. The graph 

shows two lines: a dashed line for the training sam-

ple, showing a trend where accuracy improves as tree 

depth increases — this is typical, as more complex 

trees can capture the nuances of the training sample 

more effectively. In contrast, the solid line for the test 

sample highlights the need for precise tree depth cali-

bration to avoid overfitting — where the model be-
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Table 1. Classification reports on  the Random Forest classifier 
applied on the training sample for sector 1 with a CDPP of 
40 ppm, featuring 20 000 light curves (10 000 comet transits, 
10 000 – randomly selected light curves)

Precision Recall F1-score Support

0 0.9832 0.9537 0.9682 1600

1 0.9550 0.9837 0.9692 1600

Accuracy 0.9687 3200

Macro avg 0.9691 0.9687 0.9687 3200

Weighted avg  0.9691 0.9687 0.9687 3200

Table 2. Classification reports on the Random Forest classifier 
applied on the training sample for sector 1 with a CDPP of 
40 ppm, featuring 20 000 light curves (10 000 comet transits, 
10 000 — randomly selected light curves) 

Precision Recall F1-score Support

0 0.7811 0.9690 0.8649 2000

1 0.9591 0.7285 0.8280 2000

Accuracy 0.8487 4000

Macro avg 0.8701 0.8487 0.8465 4000

Weighted avg 0.8701 0.8487 0.8465 4000

Figure 6. Accuracy of model predictions as a function of 

learning depth for the training sample constructed for a subset 

of light curves with CDPP  150 ppm: curve 1 — training data, 

2 — test data 

Figure 5. Accuracy of model predictions as a function of 

learning depth for the training sample constructed for a subset 

of light curves with CDPP  40 ppm: curve 1 — training data, 

2 — test data 

comes too specialized for the training sample — and 

underfitting — where the model is too simplistic to 

grasp the data’s complexity. Table 1 presents the cor-

responding performance metrics.

Table 1 presents the classification report on the 

Random Forest classifier applied to the training 

sample with a CDPP threshold of 40 ppm for sector 

1, including 20 000 light curves (10 000 with comet 

transits and 10,000 randomly selected). The classi-

fier exhibits impressive precision and recall metrics 

across both classes (0 for ‘non-candidate’ and 1 

for ‘exocomet candidate’), with scores above 0.95. 

This high accuracy (0.9687) is noteworthy, indicat-

ing the model’s robust ability to identify exocomets 

transit correctly within light curves. The balanced 

F1-scores, hovering around 0.968, further confirm 

the model’s proficient classification capabilities, 

suggesting a finely-tuned algorithm that maintains a 

calibrated equilibrium between precision and recall. 

Such high-performance metrics underscore the po-

tential of the Random Forest approach in reliably de-

tecting exocometary transits in the sample provided.

As noted above, we prepared two samples depend-

ing on the light curves’ accuracy. Figure 6 shows the 

accuracy of predictions as a function of the model’s 

depth of learning, and it evidences a decline in classi-

fier performance upon escalating the CDPP thresh-

old to 150 ppm. The decrease in the predictive prob-

ability is also seen in Table 2, where the classification 

report for the same classifier but with a higher CDPP 

threshold of 150 ppm is listed. Notably, there is a sig-

nificant reduction in precision for ‘non-candidate’ 

curves (class 0), with a value of 0.7811, and a slight 

decrease in recall for ‘exocomet candidate’ curves 

(class 1) to 0.7285. These findings indicate a deterio-

ration in the classifier’s capacity to effectively discern 

transits, corroborated by an overall accuracy reduc-

tion to 0.8487.
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The macro and weighted averages of precision and 

recall present a similar picture, indicating a more 

challenged classifier at this threshold. This reduction 

in performance metrics, particularly in the recall of 

class 1, highlights the increased difficulty in detecting 

transits. The reason for the decrease in the predictive 

probability is due to 1) a decrease in the signal-to-

noise ratio of the input light curves and 2) a lower ac-

curacy threshold leads to expanding the input sample 

(about 9000 compared to 2000) and, as a result, in-

cluding light curves with amore diverse morphology. 

Figure 7 illustrates the classification outcomes 

for the training samplewhen subjected to a CDPP 

threshold of 40 ppm. The figure distinctly showca-

ses the model’s capacity for distinguishing between 

light curves with asymmetric transits (probability 

estimate is more than 0.6) and without asymmetric 

ones. Figure 8 provides an assessment of the classi-

fier’s performance on the target sample at the same 

CDPP threshold of 40 ppm. It reveals that, gener-

ally, the likelihood of detecting asymmetric transits 

is low across the sample (the probability estimate is 

less than 0.5 for most light curves). However, there 

are notable exceptions where 12 light curves demon-

strate high predictive probabilities. This suggests that 

despite a predominant low detection rate, the model 

has identified a subset of light curves with a strong 

likelihood of exhibiting exocomet transits, affirming 

the potential of the Random Forest approach in flag-

ging significant transit events amidst a vast data array.

Figure 9 shows the training sample with a CDPP 

threshold of 150 ppm, and we can see highlighting the 

challenges in differentiating light curves. The graphic 

shows a more blended distribution of light curves, 

suggesting that increasing the CDPP threshold to 

150 ppm reduces the classifier’s effectiveness. But 

still, it is clearly visible that the method selects those 

light curves in which there are asymmetric transits.

Figure 10 provides the histogram of the probabil-

ity estimates for the target sample at the same CDPP 

threshold of 150 ppm. You can see that the major-

ity of light curves cannot be confidently categorized, 

having probability estimates between 0.2 and 0.8, 

though 20 light curves exhibit high probabilities to 

have asymmetric transits. 

Our investigation into the detection of asymmetric 

exocomet transits (‘exocomet candidate’) within the 

Figure 7. Histogram of the Random Forest classifier’s out-

put probabilities for the training sample (CDPP threshold is 

40 ppm)

Figure 8. Histogram of the Random Forest classifier’s output 

probabilities for the 2000 light curves of the target sample 

(CDPP threshold is 40 ppm)

TESS database, utilizing the Random Forest method, 

reveals the impact of the CDPP threshold on classi-

fier performance. At the lower threshold of 40 ppm, 

the model demonstrates excellent capability in dis-

tinguishing light curves with potential asymmetric 

transits (‘exocomet candidate’), as substantiated by 

the precision and recall metrics that both exceed 0.95 

for ‘exocomet candidate’. The F1-score, harmonizing 

these metrics, corroborates the classifier’s adeptness, 

maintaining scores near 0.97 for both classes (‘exo-

comet candidate’ and ‘non-candidate’), suggesting a 

well-calibrated balance between precision and recall.

The CDPP threshold to 150 ppm, however, in-

troduces significant challenges. The classifier’s pre-
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cision for ‘non-candidate’ curves weakens, and the 

recall for ‘exocomet candidate’ curves suffers, indi-

cating a lessened ability to detect transits without in-

curring false negatives. This is particularly evident in 

the target sample analysis, where most curves reside 

within an indeterminate range, reflecting the classi-

fier’s struggle to make definitive classifications under 

this more conservative threshold.

The findings underscore the critical role of the 

CDPP threshold in the search for ‘exocomet candi-

date’. While a lower CDPP threshold enables more 

precise identification of potential asymmetric tran-

sits, enhancing the prospect of discovery, a higher 

threshold risks overlooking genuine asymmetric 

transit signals, although potentially reducing false 

positives. These insights provide a compelling case 

for the meticulous optimization of CDPP thresholds 

in the broader context of exoplanet and exocomet 

transit detection.

Our study demonstrates the potential of the Ran-

dom Forest method in efficiently screening large 

datasets for exocomet transits. The careful selection 

and optimization of CDPP thresholds are crucial to 

maximizing the effectiveness of these machine learn-

ing techniques. These insights provide a valuable 

framework for future explorations in exoplanet and 

exocomet transit detection using TESS data.

7. CONCLUSIONS

This study shows the effectiveness of machine learn-

ing, in particular the Random Forest algorithm, on 

detecting potential exocomet transits in the TESS 

Sector 1 data, which significantly reduced the need 

for manual inspection of light curves. Given the lim-

ited number of exocomet transits detected in the ob-

served light curves, creating a sufficient training sam-

ple for the machine learning method was challeng-

ing. To address this, we generated a realistic training 

sample by incorporating simulated asymmetric tran-

sit profiles into observed light curves. We then uti-

lized TSFresh software to extract key features from 

these curves.

Considering that cometary transits typically exhib-

it a small depth, less than 1 % of the star’s brightness, 

we chose to limit our sample to the CDPP param-

eter, which is a measure of the signal-to-noise ratio 

after smoothing and ‘whitening’ the light curves. Our 

study focused on two target samples: about 2000 light 

curves with a CDPP of less than 40 ppm and about 

9000 light curves with a CDPP of up to 150 ppm. 

Each sample was accompanied by a corresponding 

training set.

This methodology achieved an accuracy of ap-

proximately 96 %, with both precision and recall 

rates exceeding 95 % and a balanced F1-score of 

around 96 %. This level of accuracy was effective in 

distinguishing between ‘exocomet candidate’ and 

‘non-candidate’ classifications for light curves with 

a CDPP of less than 40 ppm. From the sample of 

about 2000 light curves, our model identified 12 po-

Figure 10. Histogram of the Random Forest classifier’s output 

probabilities for the 9000 light curves of the target sample 

(CDPP threshold is 150 ppm)

Figure 9. Histogram of the Random Forest classifier’s output 

probabilities on the training sample, applying a CDPP 

threshold of 150 ppm
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tential exocomet candidates (with a CDPP of less 

than 40 ppm) and 20 from the larger sample of ap-

proximately 9000 light curves (with a CDPP of up to 

150 ppm). However, when applying machine learn-

ing to less accurate light curves (up to 150 ppm), we 

noticed a significant increase in curves that could not 

be confidently classified. This was due to the larger 

sample size (about 9000 compared to 2000) and the 

increased diversity in light curve morphology.

For the further effective application of machine 

learning for TESS data, we need to implement an ef-

fective technique that does not require large comput-

ing resources, cleaning the brightness variations from 

fluctuations associated with the star itself. These 

promising results from Sector 1 serve as a signifi-

cant motivation for us to extend our analysis across 

all TESS sectors, thereby broadening the scope and 

potential impact of our research in the realm of as-

tronomical studies.
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ПОШУК ТРАНЗИТІВ ЕКЗОКОМЕТ У БАЗІ ДАНИХ TESS ЗА ДОПОМОГОЮ МЕТОДУ ВИПАДКОВОГО ЛІСУ

В даному дослідженні представлено ефективний підхід до виявлення екзокометних транзитів у даних першого 

сектору космічного телескопу Transiting Exoplanet Survey Satellite (TESS). Враховуючи обмежену кількість наявних 

екзокометних транзиців, що виявлені у спостережуваних кривих блиску, створення репрезентативної тренувальної 

вибірки для машинного навчання є великою складністю. Ми розробили унікальну тренувальну вибірку шляхом 

інкапсуляції змодельованих асиметричних профілів транзиту в спостережувані криві блиску, таким чином створюючи 

реалістичні дані для навчання моделі. Щоб проаналізувати ці криві блиску, ми використали програмний пакет TS-

Fresh, який служив інструментом для виявлення ключових ознак, які потім використовувалися для вдосконалення 

нашої моделі Випадковий ліс при навчанні.

Враховуючи, що кометні транзити зазвичай мають невелику глибину, менше ніж 1 % яскравості зірки, ми вирі-

шили обмежити вибірку параметром CDPP. Наше дослідження було зосереджено на двох цільових вибірках: криві 

блиску з CDPP менше 40 ppm та криві блиску з CDPP до 150 ppm. Кожана вибірка супроводжувався відповідною 

тренувальною вибіркою. Наш метод продемонстрував високу точність, досягнувши показника біля 96 %, в поєднанні 

з високими показниками влучності (Precision) та повноти (Recall) для обох, які перевищують 95 %, а також збалан-

сованими показниками F1-міри на рівні 96 %. Цей рівень точності відповідає ефективному розпізнаванню транзитів 

‘кандидат на екзокомету’ та ‘не кандидат’ для кривих блиску з CDPP менше 40 ppm, при цьому наша модель іден-

тифікувала 12 потенційних екзокомет-кандидатів. Однак, застосовуючи машинне навчання до менш точних кривих 

блиску в яких CDPP до 150 ppm, ми помітили значне збільшення кривих, які не можна було впевнено класифікувати, 

але навіть у цьому випадку наша модель ідентифікувала 20 потенційних екзокомет-кандидатів.

Ці багатообіцяючі результати в першому секторі спонукають нас розширити наш аналіз на всі сектори TESS для 

виявлення та вивчення кометоподібної активності в позасонячних планетарних системах.

Ключові слова: комети, планетні системи, малі планети; затемнення, транзити, планети та супутники.
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INTRODUCTION

At the end of the 20th century, the danger of astero-

ids and comets falling to Earth became clear. In July 

1981, the United States of America National Admin-

istration for Space Research held a Working Meeting 

on “Asteroid and Comet Collisions with the Earth: 

Physical Consequences and Humanity”. An over-

view of the main decisions of the conference was giv-

en in [4].

At the beginning of the 21st century, the problem 

was acknowledged as important even at the level of 

the United Nations (UN), when in 2007, according 

to UN General Assembly resolution 61/111, a tem-

porary working group of Near-Earth Objects (NEO) 

was created as part of the Scientific and Technical 

Subcommittee of the Committee on the Peaceful 

Uses of Outer Space [41].

Special telescopes with large fields of view, such 

as the Panoramic Survey Telescope And Rapid Re-

sponse System (Pan-STARRS) [32] or the Asteroid 

Terrestrial-impact Last Alert System (ATLAS) [1] 

and Lincoln Near-Earth Asteroid Research (LIN-
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EAR) [49, 50] are used to detect the NEOs, includ-

ing small ones. But such discoveries require quick 

confirmations, or these new objects will be lost. 

Such confirmations are crucial for NEOs discov-

ered at relatively small distances from the Earth. 

In such cases, the confirmation time is significant-

ly limited by high speeds of apparent movement 

(20 arcsec/min and more). 

Telescopes with significantly lower capabilities 

compared to the telescopes mentioned above can 

be applied using appropriate image processing tech-

niques for similar confirmations.

Also, similar telescopes can be used during cam-

paigns of massive observations of individual NEOs 

during their approach to the Earth. Such observa-

tions, for example, were done for the asteroid Apo-

phis in 2013 [18, 56] and 2012 TS4 in 2017 [39].

A software blink comparator implemented, for 

example, in the Astrometrica [2] program, is the 

simplest method of NEO detecting. In this case, the 

object moving against the background of stationary 

stars is discovered by the observer when viewing a se-

ries of changing images (frames). This method gives 

acceptable results, but it cannot be used for rapid 

processing of a large number of frames.

At present, there is a huge number of algorithms 

for the automatic detection of small bodies of the So-

lar System on CCD (CMOS) images. Most of them 

can be considered as detection options based on mul-

tiple hypothesis testing (MHT) [20].

Depending on the specifics of MHT implementa-

tion, several groups of methods can be distinguished. 

The first group includes the methods that implement 

the detect-before-track technology (DBT). First, 

they identify and form a list of detected images of ob-

jects (detections) on each frame of the studied series. 

Then, for all pairs of detections on the two selected 

frames, the parameters of possible trajectories are 

estimated, gates (trust regions) are built for all other 

frames, and the presence of detections confirming 

the presence of objects is checked. Determining the 

prior trajectory parameters is necessary for reduc-

ing the number of tested hypotheses. It is preferable 

for the primary analysis to choose the first and last 

frame of the series as the primary pair because this 

approach allows for reducing the maximum possible 

sizes of the trust region.

Similar techniques are implemented in the soft-

ware used in the LINEAR project [49, 50] and the 

Moving Objects Processing System (MOPS) of the 

Pan-STARRS [9, 19] and others. With a huge number 

of analyzed detections (which is practically inevitable 

with relatively low detection thresholds or with large 

fields of view of survey telescopes), such methods can 

have significant computational complexity. Various 

search optimization algorithms can be used to reduce 

it, for example, the organization of a hierarchical 

classifier based on k-dimensional trees [9, 19].

More complex implementations of MHT are 

different variants of matched filtering (MF) in the 

space-time domain. The methods of this group are 

based on the formation of all possible hypotheses 

about the parameters of moving objects’ trajectories 

on the series of frames under consideration. For each 

hypothesis, according to certain rules, it can deter-

mined its weight (maximum likelihood function, 

posterior probability, etc.). Hypotheses with a weight 

higher than the given one are recognized as valid, and 

the corresponding conditional estimates of the tra-

jectory parameters are issued to the consumer. This 

approach, with the development of computer tech-

nology, made it possible to increase the number of 

detected faint objects. The first work that described 

a similar method was presented by Mohanty [24]. 

Then, the number of similar works only increased. 

A large amount of early papers on this topic are 

presented in [11], a more modern overview can be 

found, for example, in [27]. The work [23] can be in-

cluded in the same group. 

As a separate variant of MF, it is worth mention-

ing the methods based on the “shift-and-add” (“shift-

and-stack”) technology or methods of incoherent 

post-threshold accumulation with a zero threshold. 

As an example of such methods, we can cite [13, 38, 

60, 61]. Hypotheses about the presence of a moving 

object are verified by adding CCD (CMOS) images 

of one part of the celestial sphere with displacement 

along possible object trajectories. In [60], in order to 

reduce the computational complexity, it is proposed 

to check hypothetical asteroid trajectories by stacking 

with a shift using median filtering of only the frame 

area around each image inhomogeneity energetically 

slightly exceeds the background. In a later work [59], 

the accumulation of binary images, which are formed 
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used only when combining observations for several 

nights — inter-night linking, e.g., MOPS [9].

In recent years, the National Space Facilities 

Control and Test Center (NSFCTC, State Space 

Agency of Ukraine) has begun to pay attention to the 

expansion of participation in international activities 

to solve the global problem of the asteroid-comet 

hazard. This activity was reflected in the transition 

from participation in individual observation cam-

paigns [17, 18, 56] and separate new NEO confirma-

tions [25, 26] to regular observations, indicated as a 

separate item in the plans of scientific and scientific-

technical activities. The optical instruments of ob-

servation, which are part of NSFCTC, have already 

obtained 3 codes from the Minor Planet Center of 

the International Astronomical Union (IAU MPC).

The main technical problem of observation plan-

ning for NEO at the NSFCTC was the lack of spe-

cialized software and technical complex for solving 

such problems. In fact, planning is carried out almost 

in manual mode. The operator engaged in planning 

has to visit several websites, form a list of NEOs that 

can potentially be observed, calculate the ephemeris, 

and final sorting of objects for observation. The result 

of this activity is a list of ephemerides. The planning 

process takes a long time and, thus, significantly re-

duces the efficiency and frequency (number) of ob-

servations, especially in the case when it is necessary 

to use several means of observation.

When planning in manual mode, it is practically 

impossible to assign a differentiated priority to dif-

ferent NEOs depending on the importance of their 

observations (it is only possible to give maximum 

priority to new NEOs that require confirmation of 

discovery). Another disadvantage of this planning 

method is the actual impossibility of obtaining the 

ephemeris in a standardized format and determining 

the parameters of the observation mode (number of 

frames and exposure of the frame). All this signifi-

cantly complicates the potential possibility of NEO 

automating observations.

To improve the accuracy of the NEO coordinates 

measurements, it is necessary to conduct constant 

monitoring and analysis of the quality of the observa-

tions received.

This can be done using information that is publicly 

available on the Internet.

using a primary non-zero threshold, is used to increase 

performance. Another option to reduce the computa-

tional complexity is to choose a slightly larger offset 

step of the frames to be added [11]. It leads to a certain 

decrease in the number of detected objects compared 

to the optimal step size. A priori information about the 

speed and direction of object movement also signifi-

cantly reduces the calculation complexity [13]. 

The disadvantages of this group of methods include 

the need for a large number of sequentially formed 

frames, which significantly reduces the search poten-

tial of telescopes. On the other hand, it has the advan-

tage of detecting objects with a weak light in a high 

quality. Both MF and “shift-and-stack” methods can 

be classified as track-before-detect (TBD) methods. 

The most accessible implementation of shift-and-

stack is used in [2] (only for asteroids with known ap-

parent motion parameters). A more advanced version, 

with the possibility of detecting unknown objects, 

is implemented, for example, in [34], but it requires 

much more powerful computing equipment.

There is another TBD method of detecting mov-

ing objects — the virtual tabulation method. Its es-

sence is to tabulate the weights of hypotheses about 

the number and parameters of the movement of ob-

jects on the set of all such hypotheses (set of states). 

The likelihood function (criterion of maximum 

likelihood) can be used as a weight. Physically, this 

method corresponds to the accumulation of image 

statistics (for example, the amplitude of detections or 

the brightness of individual pixels) along the possible 

object trajectories. A moving object is considered 

detected if the accumulated statistics in any gate ex-

ceeds the threshold. The initial parameters of the ob-

ject’s movement are the average values for the given 

gate and can be refined later.

The tabulation method often uses the Radon [37] 

or Hough [15] transforms. For example, the paper 

[43], and the Ukrainian CoLiTec automated aster-

oid detection program [44—48]. In this case, a vir-

tual tabulation of detections obtained at the stage of 

interframe processing is used. Thus, the detection 

method used in CoLiTec is a mix of DBT and TBD 

approaches. 

All the methods mentioned above use a linear 

model of the movement of a celestial object on a se-

ries of frames. More complex movement models are 
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Figure 2. Structure of Planner pipeline

With large volumes of data (several observatories, 

thousands of observations, hundreds of objects), it is 

very time-consuming to perform such analysis man-

ually.

At the same time, the use of an already existing 

software product for such observation planning [12] 

looks quite difficult. It is based on the requirements 

and the peculiarities of the optical sensors’ operation 

of the NSFCTC

Thus, the task to make the planning and analysis 

of the observations of NEO automatic is relevant, 

and this led to the creation of NOAP.

1. THE NOAP PACKAGE STRUCTURE 
AND IMPLEMENTATION FEATURES

1.1. General features of the NOAP package. NOAP 

consists of two software pipelines: “Planner” and 

“Analyzer” (Figure 1). They perform operations for 

planning observations and analyzing their quality, re-

spectively.

The package is designed in the Python 3 program-

ming language [36]. The choice of the programming 

language is due to the absence of license terms of use 

and the presence of a large number of developed ap-

plication libraries and packages.

The software uses the concept of ETL (Extract, 

Transform, Load). 

A significant number of external units and librar-

ies were used while designing the package: Config-

parser — unite that operates with configuration files 

[7], Sys — a unite that provides access to variables 

and functions that interact with the Python inter-

preter [51], Requests — a unite that operates with the 

HTTP requests [40], BeautifulSoup — a unite that 

analyses the HTML and XML documents [3], Date-

time — A unite that operates with date and time [8], 

Re — a unite that operates with regular expressions 

[38], Math — a unite that operates with mathemati-

cal functions [21], Pandas — a unit for data process-

ing and analysis [31], Numpy — a unit for operating 

with arrays and matrices [28], Jdutil — a unit that op-

erates with modified Julian dates [33], Matplotlib — 

data visualization unit [16], Astropy — operates with 

astronomical data [52—54], Skyfield — astronomical 

calculations [42].

These ready-made products made it possible to 

shorten the development time of NOAP.

Figure 1. Structure of NOAP

1.2. Planner pipeline. The pipeline «Planner» con-

sists of three scripts (Figure 2) and a configuration 

file.

The get_neocp script is responsible for generating 

a list of ephemerides of new NEOs requiring confir-

mation of discovery, their calculation, and filtering 

(subject to constraints, see 1.2.1). The main source 

of data is the new NEOs confirmation page on the 

MPC website [55].

The get_ephems script is responsible for the list for-

mation, calculation, and filtering of the ephemerides 

of already known NEOs and for the calculation of 

their observation priority. To fulfill this task a number 

of online sources are used:

— lists of close approaches from the websites of 

European Space Agency (ESA) [5] and NEODyS-2 

[6],

— lists of priority objects from websites of ESA 

[35] and NEODyS-2 [57],

— lists of objects that can be observed by this ob-

servatory with given constraints, which are formed 

on the MPC website [29] and NEODyS-2 [30].
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All the lists are combined, and then the ephemeri-

des are calculated with the help of the MPC Ephem-

eris Service [22] and their filtration according to con-

straints (see 1.2.1).

The plan_picture script combines the ephemeris 

generated by the two previous scripts into one file for 

each observatory and generates an observation plan 

in graphic and textual forms (see 1.2.3).

1.2.1. Input data. In addition to the of web page 

addresses that are necessary for the pipeline ope-

ration, the output data includes: MPC observatory 

code (planning is done only for those optical sensors 

that have this code), the range of visible brightness 

of the observed NEOs (in magnitudes), the range of 

permissible declinations of the observed NEO (in 

degrees), the speed range of visible movement of the 

observed NEOs (in degrees per day), the image scale 

formed by the corresponding telescope (/pix), the 

ephemerides calculation step for NEO (in minutes).

In addition, the initial data should include addi-

tional restrictions that are taken into account when 

calculating and filtering ephemerides: the maximum 

angle of the Sun (as a rule, no more than –16°…

–18°), the maximum zenith angle of the observed 

NEO (usually no more than 70°), the minimum an-

gular distance to the Moon when it is close to the full 

(typically at least 30° for a Moon phase of 0.88 to 1.0 

and a Moon elevation of at least 10°).

The pipeline is able to take into account the com-

plex maximum zenith angles of observations with 

additional closure. To do this, a suitable mask of 

closure angles is included in the input data. A pri-

mary closure angle file is required for mask calcula-

tion. Such a file is a set of points in a horizontal to-

pocentric coordinate system, where each point has 

an azimuth and its corresponding maximum working 

zenith angle (or minimum working elevation angle). 

For better formation of the working angles mask, it 

is desirable that there should be at least three points 

for each “unevenness” of the closing line, while the 

minimum number of points to create a mask is 4.

1.2.2. Priority. The priority is determined by the 

importance of a given NEO observations during the 

night of the observations. The maximum priority 

is given to new NEO that require the confirmation 

of discovery. Higher priority is given to NEOs from 

the ESA priority list, potentially dangerous asteroids 

(PHA), and NEOs that will have a close approach to 

the Earth in the coming days.

An additional priority is calculated for known 

NEOs. It is formed by analyzing the line of the need 

for additional observations based on the MPC data. 

The line is formed by the MPC website for each NEO 

and begins with the words  “Further observations?”

The priority is increased if the line contains one of 

the line constants listed in the Table 1.

1.2.3. Output data. The pipeline output data is the 

NEO ephemeris file and the observation plan. The 

ephemeris file is almost identical to the ephemerides 

in the MPC Ephemeris Service [22] format, with some 

differences (Appendix 1). First, the ephemeris title for 

each object consists of only two lines: packed designa-

tion of the NEO (permanent number or provisional) 

and the final priority of this NEO. Secondly, each line 

of the ephemerides corresponds to specific observa-

tion mode values (exposure and number of frames), 

which are indicated at the end of the line. At present, 

the observations are carried out in the mode of sidereal 

tracking, and their processing is carried out by one of 

the options of the “shift-and-stack” method. 

Therefore, the exposure is calculated as follows:

maxexp
60
motion

scale



,

where exp — exposure, sec; motion
max

 — the maxi-

mum velocity of the NEO visible movement during 

the survey according to the ephemeris, arcsec/min; 

scale — the scale of the image, arcsec/pix.

So, the observed NEO should pass no more than 

one pixel of the image registered by the telescope 

during the exposure.

Table 1. Priority gain depending on the string constant

String constant
Priority

increasing

Useful for orbit improvement (based on 

orbit uncertainty) 1

Not necessary this month for numbering 1

[PHA] 1

Desirable as radar target 1

Useful for orbit improvement (based on 

orbit uncertainty) 1

Useful for numbering 2

[VI] 1
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Figure 4. Structure of Analyzer pipeline

The estimation of the number of frames necessary 

to obtain the appropriate number of measurements 

after their assembly is carried out according to the 

heuristic technique outlined in [12].

It should be mentioned that the blocks of individu-

al NEO ephemerides are located at the same distance 

from each other. It will simplify the reading of such a 

file using a personal computer (PC) when organizing 

fully automatic observations of NEOs.

In addition to the main file from the ephemerides, 

a plan for future observations is also formed. The 

plan is formed in the text (Appendix 2) and graphic 

(Figure 3) form. The plan indicates the NEO desig-

nation, its priority, the start time, and the end time of 

the NEO visibility for a given observatory.

Having such a plan makes it much easier for the 

operator to make a decision about the sequence in 

which to observe the NEO.

1.3. Analyzer pipeline. Structurally, the “Analyzer” 

consists of 6 scripts (Figure 4). The raw_table script 

is responsible for obtaining information about the 

NEO observations from the NEODyS-2 website that 

creates tables of «raw» observations (coordinates 

(RA, Dec) and brightness, errors of the coordinates 

and brightness according to NEODyS-2 data for 

each given observatory.

The mod_data script is designed to add the addi-

tional data to the tables of «raw» observations, namely: 

the predicted velocity of the apparent motion, the po-

sition angle, the predicted brightness of the observed 

NEOs, and the measurement errors along (dL/AT) 

and across (dN/CT) the trajectory of the object appar-

ent motion. The ephemeris calculation service of the 

NASA Jet Propulsion Laboratory (JPL) HORIZONS 

[14] is used to obtain these data (Fig. 5).

Figure 3. Graphic version of the observation plan

Figure. 5. Data modification in mod_data script
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Figure 6. An example of observations distribution by predicted brightness (a) and predicted apparent velocity (b)

The service is accessed using the external Astro-

query library [10]. The script results are saved in ta-

bles with modified data for each observatory.

The sessions script is responsible for the formation 

of observation sessions. A session is a set of observa-

tions of one NEO by one observatory during one night. 

The use of sessions makes it possible to avoid a greater 

influence on the statistical characteristics of a poten-

tially larger number of the brighter NEO observations.

The script results are saved in a table with data for 

each session. In addition to the data stored in the 

modified observation tables, they indicate the values 

of the standard deviations of the observation errors 

that are part of the session in two coordinate systems 

(RA — Dec and AT — CT).

The last three scripts (stat, session_stat, stat_

month) are responsible for generating output data 

for a given observatory and a given time interval: for 

Figure 7. An example of the mutual distribution of errors in the RA — Dec coordinates for observations (a) and sessions (b)
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Figure 8. An example of the dependence of the errors in the RA — Dec coordinates on the visible brightness of the observed NEO 

for observations (a) and sessions (b)

Figure 9. An example of the dependence of the errors in the RA — Dec coordinates on the speed of the apparent movement of 

the observed NEO for observations (a) and sessions (b)

Figure 10. An example of heat maps of the observational residuals dependence on the apparent brightness and the visible move-

ment velocity of the observed NEO for RA (a) and Dec (b)
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observations, sessions, and observations by month, 

respectively.

These six scripts can work in a batch mode, that is, 

for a list of observatories at once.

The input data for the pipeline is the list of MPC 

codes of the observatories for which calculations are 

to be performed and the time interval for which sta-

tistics are to be obtained.

The NOAP package produces a report contain-

ing observational data, point and interval estimates 

of the apparent brightness distribution, and observa-

tional residuals of NEO in the graphic form and the 

form of charts.

Their examples are shown in Figures 6—10. The 

graphics from Figure 7—10 are also formed for re-

siduals in AT — CT coordinates. 

2. RESULTS OF USING AND PLANS FOR THE FUTURE 

At the moment, NOAP capabilities are fully used by 

the NSFCTC for planning and analysis of the results 

of their NEO observations. In addition, the raw table 

script from the “Analyzer” pipeline is used in the 

Mykolaiv Astronomical Observatory. As you can see, 

the list is not very long, but we hope that this work 

will increase it.

While using the scripts, the performance of analy-

sis and planning tasks was optimized. In addition, the 

script functionality is planned to be expanded.

The list of script improvements is quite long.

For the “Planner” pipeline: 

  batch calculation of ephemeris and observation 

plans for several observatories,

  changing the algorithm for obtaining data from the 

NEOCP webpage for more prompt detection of the ap-

pearance of new objects that require confirmation,

  an adaptive algorithm for filtering NEOs that 

can be observed on the given telescope, taking into 

account both the velocity of their visible movement 

and the predicted brightness. This will allow to in-

crease the limiting magnitude for slower NEOs, in-

crease the time of NEOs in sight, reject NEOs that 

cannot be observed on the given telescope according 

to the “brightness — velocity” ratio, 

  the introduction of a graphical user interface,

  integration of the “Planner” pipeline with the 

“Analyzer” pipeline for priority calculation.

For the “Analyzer” pipeline:

  calculation of the compatible statistics for sev-

eral observatories,

  quality assessment of NEOCP object observa-

tions,

  checking the accuracy of the observations before 

they are sent to the MPC,

  the optimization of additional calculations, es-

pecially those associated with data modification,

  tracking of observations that have disappeared 

from the NEODyS-2 database. 

CONCLUSION

1. A technique for automatic planning of NEO 

observations has been developed. It was implemented 

in an early release of the “Planner” scripting pipeline 

in the Python 3 programming language.

2. The set of scripts significantly increased the 

speed and quality of planning observations of NEO 

by the optical means of observation of the NSFCTC, 

and also simplified their implementation.

3. The “Planner” pipeline is ready to be used in 

an automatic mode. It may require minimal adjust-

ments.

4. The “Analyzer” pipeline allows us to obtain 

information automatically from the database of the 

NEO observations. It also adds the information 

about the velocity and predicted brightness of the 

NEO and calculates the observation errors along and 

across the trajectory. This significantly expands the 

script’s capabilities. 

5. “Analyzer” also automatically calculates a large 

number of statistical indicators, which significantly 

speeds up their further analysis. 

6. Further work should be focused on the follow-

ing: software code optimization, correction of errors 

that were detected when using NOAP, improvement 

of algorithms, integration of two pipelines.

7. We are ready to work with anyone who wants to 

try NOAP.
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NOAP — ПАКЕТ СКРИПТІВ ДЛЯ ПЛАНУВАННЯ 

ТА АНАЛІЗУ СПОСТЕРЕЖЕНЬ НАВКОЛОЗЕМНИХ ОБ’ЄКТІВ

Ми презентуємо новий інструмент для науковців та астрономів у сфері космічної безпеки та астрономії — пакет Py-

thon-скриптів NOAP (NEO Observations Analyzer and Planner). Цей пакет розроблено для автоматичного планування 

спостережень за об’єктами, що наближаються до Землі (ОНЗ), а також для аналізу спостережних даних у базі даних 

NEODyS-2.

NOAP поділено на дві основні частини: Аналізатор та Планувальник. Аналізатор автоматично завантажує дані 

з бази даних NEODyS-2, а потім розширює їх, додаючи важливу додаткову інформацію. Ця інформація включає в 

себе дані про видиму швидкість і напрямок руху об’єктів та помилки спостереження, обрані вздовж та поперек їх-

нього шляху. Крім того, аналізатор генерує велику кількість статистичних даних та графіків, що дозволяє отримати 

більше інформації про ОНЗ протягом обраного періоду. Ця операція може проводитися одночасно для декількох 

обсерваторій. Планувальник, з іншого боку, вибирає об’єкти для спостереження на найближчу ніч та розраховує їхні 

ефемериди з заданим кроком у повністю автоматичному режимі. Формат виведених даних планувальника дозволяє 

використовувати його як на напівавтоматичних телескопах, так і для повністю роботизованих спостережень.

Крім того, NOAP може легко інтегруватися з різними типами телескопів і астрономічного обладнання, що робить 

його універсальним рішенням для науковців та астрономів. Він також надає можливість генерувати звіти та візуалі-

зації результатів спостережень, що сприяє покращенню розуміння та аналізу даних про ОНЗ. Пакет NOAP успішно 

використовується для планування і аналізу спостережень НЕО за допомогою оптичних засобів Національного центру 

управління та випробувань космічних об’єктів Державного космічного агентства України. Цей інструмент допомагає 

зрозуміти і краще вивчати об’єкти, що знаходяться недалеко від нашої планети, і відіграє важливу роль у забезпеченні 

безпеки космічного простору та в астрономічних дослідженнях.

Ключові слова: навколоземні об’єкти, оптичні спостереження.
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ОСОБЛИВОСТІ РОЗПОДІЛУ І ДЕТЕКТУВАННЯ КОСМІЧНИХ ПРОМЕНІВ, 
ГАММА-СПАЛАХІВ ТА ІНШИХ ВИСОКОЕНЕРГЕТИЧНИХ ДЖЕРЕЛ

Продемонстрована важливість використання баз даних наукових космічних місій для фундаментальних астрофізичних 

досліджень. На основі даних космічних апаратів та одержаних розв’язків рівняння переносу зроблені оцінки рівня модуляції 

космічних променів у геліосферних магнітних полях. На основі архівів спостережень наземних і космічних телескопів у 

радіо- та оптичному діапазонах систематизовані радіовластивості вибірки ізольованих активних ядер галактик близь-

кого Всесвіту. Також розглянуті можливості, які можуть з’явитися завдяки базам даних майбутніх мультихвильових 

космічних місій.

Ключові слова: база даних, космічні промені, активні ядра галактик, космічна місія.

Астрономія й астрофізика
Astronomy and Astrophysics

Вступ. З початку 21 століття астрофізика пережи-

ває революцію, пов’язану з появою баз даних спо-

стережень наукових космічних місій та відкритим 

онлайн-доступом до них. Поєднання даних з різ-

них інструментів чи діапазонів довжин хвиль до-

зволяє глибше вивчати фізичну природу астрофі-

зичних об’єктів. Ми розглядаємо два прикл ади 

досліджень, для яких визначальним став доступ 

до баз даних астрофізичних космічних місій.

Першим прикладом є використання наявних 

баз експериментальних даних для тестування тео-

ретичних моделей галактичних космічних проме-

нів (ГКП), інтенсивність яких модулюється при 

взаємодії заряджених частинок високої енергії з 

електромагнітними полями сонячного вітру. 

Другий приклад — це використання баз да-

них архівних спостережень, що перебувають у 

відкритому доступі. На основі архівів спостере-

жень наземних і космічних телескопів у радіо- 

та оптичному спектральних діапазонах ми сис-

тематизували радіовластивості 61 ізольованого 

активного ядра галактики (АЯГ) на z < 0.05, ак-

тивність яких зумовлена лише фізичними про-

цесами, що відбуваються в системі «тор — акре-

ційний диск — ядерна область — надмасивна 

чорна діра».

В останні роки бурхливо розвивається пошук 

багатоканальних транзієнтних подій. Вже сьо-

годні відбувається поширення «попереджень» 

між різними обсерваторіями, а через мережу 
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AMON (Astrophysical Multimessenger Observatory 

Network) [2] координується пошук збігів у підпо-

рогових подіях різних інструментів. Ми робимо 

огляд можливостей, які можуть з’явитися у май-

бутньому завдяки реалізації проекту космічної 

місії — «фабрики транзієнтів» THESEUS та по-

яві її бази даних.

Модуляція інтенсивності космічних променів 
у геліосферних магнітних полях. Надзвичайно 

важливе значення для тестування теоретичних 

моделей ГКП мають дані, отримані космічними 

апаратами (КА) «Піонер» і «Вояджер», які дослі-

джували віддалені області геліосфери. Космічна 

місія «Улісс» досліджувала полярні області ге-

ліосфери і отримала важливі дані про структу-

ру геліосфери і розподіл ГКП у міжпланетному 

середовищі. Одночасне детектування інтенсив-

ності космічних променів (КП) космічним апа-

ратом «Улісс» (на високих геліоширотах) і супут-

никами IMP-8, AMS і PAMELA (на навколозем-

них орбітах) дозволили отримати унікальні дані 

відносно просторового розподілу ГКП у різні 

періоди активності Сонця. 

Теоретичне дослідження процесу модуляції 

інтенсивності КП базується на розв’язках рів-

няння переносу КП з відповідними умовами на 

границі геліосфери [3, 11]. У роботі [10] запро-

поновано метод наближеного розв’язування 

рівняння переносу, який враховує малість ані-

зотропії ГКП. Даний підхід одержав розвиток 

в роботі [21], де було запропоновано ітераційну 

процедуру врахування малого параметра — ані-

зотропії кутового розподілу ГКП. На основі 

роз в’яз ку рівняння переносу КП ми виконали 

розрахунки щільності радіального потоку КП і 

потоку частинок по геліошироті та оцінили гра-

дієнти інтенсивності ГКП і анізотропії кутового 

розподілу частинок.

Запишемо рівняння переносу космічних про-

менів у міжпланетному середовищі в такому ви-

гляді [6, 7, 15]:

2
2

1div 0,p
N + + p j
t p p

 


 
j

 
де 

3
au pN Nj

r p 


 
  

 

— щільність потоку частинок, концентрація 

яких N(r, p, t),   — тензор дифузії КП, u — 
швидкість сонячного вітру. Величина

3p
p Nj = 


u
r

— щільність потоку частинок у просторі абсо-

лютних значень імпульсу.

Тензор дифузії КП має такий вигляд:

||( ) Ah h h                ,

де   — символ Кронекера,   — одиничний 

антисиметричний тензор, h = H/H — одинич-

ний вектор у напрямку великомасштабного між-

планетного магнітного поля H, ||  — коефіцієнт 

дифузії частинок у напрямку середнього магніт-

ного поля,   — коефіцієнт дифузії частинок у 

напрямку, перпендикулярному до магнітного 

поля, а величина A  визначає антисиметричні 

компоненти тензора дифузії КП. 

Компоненти щільності потоку КП мають ви-

гляд
1

3r A
N up N Nj h
r p r

  
   

   ,

1
A

N Nj h
r r  

 
   

 
.

Розглядаємо просторовий розподіл частинок, 

який усереднено по періоду обертання Сонця, 

так що концентрація частинок не залежить від 

азимутального кута .

У моделі міжпланетного магнітного поля, яку 

запропонував Паркер [14], геліоширотна складо-

ва магнітного поля дорівнює нулю (H = 0). Ра-

діальна і азимутальна компоненти напруженості 

магнітного поля визначені співвідношеннями
2

0 1 2
2

s
r

rH H
r

           
    

,

2

0 1 2 sin
2

srH H
ru

          
  

,

де rs — радіус Сонця,  — кутова швидкість обер-

тання Сонця, а (x) — одинична функція Хеві-

сайда. В епоху A+ радіальна складова напруже-

ності міжпланетного магнітного поля у північ-

ній півсфері геліосфери має додатний знак.

Визначимо безрозмірну координату

0

r
r

 
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і безрозмірний імпульс частинки

p
mc

  ,

де m — маса спокою частинки, r
0
 — відстань до 

границі області модуляції КП. Вважаємо, що на 

границі геліосфери задано енергетичний спектр 

галактичних космічних променів. Вільний про-

біг частинки збільшується при збільшенні енер-

гії частинки. Припустимо, що всі компоненти 

тензора дифузії КП змінюються пропорційно 

імпульсу частинки. У даному випадку

0 0 0,    ,    A A               .

Для отримання наближеного рoзв’язку рів-

няння переносу КП використаємо наближення 

малої анізотропії [9, 10]:

2
21 0

3
A N Nh


    
      

,

де

0

0

ur
 



— параметр модуляції КП. Вважаємо, що кон-

центрація частинок на границі геліосфери є за-

даною функцією імпульсу частинки:

0(1, ) ( )N N   .

Розв’язок рівняння, який задовольняє цю гра-

ничну умову, має вигляд

0( , , ) ( )N N     ,

де 1

2
23 1 A

d

h




 
   





 .

Запишемо формулу для енергетичного розпо-

ділу протонів на границі геліосфери:

0( )N  2 ( )/2(1 )q      ,

де q — постійна величина, яку можна визначити, 

наприклад, на основі величини щільності енергії 

КП у міжзоряному середовищі. 

Згідно з формулою спектр ультрарелятивіст-

ських частинок ( >> 1) виявляється степеневим 

з показником степеня . Для нерелятивістських 

частинок ( << 1) з цієї формули випливає сте-

пенева залежність концентрації КП від імпульсу 

з показником степеня . При значеннях пара-

метрів  = 1.76,  = 4.78 спектр частинок узго-

джується з енергетичним розподілом КП, який 

було зареєстровано КА «Вояджер» після того, 

як він залишив межі геліосфери [24]. Згідно із 

отриманим розв’язком рівняння переносу рі-

вень модуляції КП зменшується при збільшенні 

кінетичної енергії частинок. Концентрація ГКП 

монотонно збільшується при збільшенні геліо-

центричної відстані.

Щільність геліоширотного потоку КП дорів-

нює

0( )Nuj 


   
       

2 2 2

sin 1 2
21 sin

A

                  
,

де

0r
u


 .

Рівняння переносу КП у безрозмірних змін-

них має такий вигляд:

2 3
2 2

1 1 sin 0
sin 3r

u Nj j
   
    

       
.

На основі цього рівняння можна одержати 

співвідношення для щільності радіального пото-

ку КП, якщо використати наближені значення 

концентрації частинок і щільності геліоширот-

ного потоку космічних променів [9]. Розрахунки 

показують, що у площині геліоекватора радіаль-

ний потік частинок в епоху А+ напрямлений до 

Сонця, а в епоху А- радіальний потік частинок 

має протилежний напрямок (з геліосфери). У 

період часу А+ радіальний потік частинок (поза 

екваторіальною площиною) є додатним і на-

прямленим від Сонця, а в епоху А- радіальний 

потік частинок напрямлений до Сонця.

Запишемо концентрацію космічних променів 

у вигляді [21]

0( , , ) ( ) ( , , )N N N          ,

тоді

( , , )
3

N N  
     

 
.

Права частина цього рівняння визначається 

наближеними значеннями концентрації і щіль-

ності радіального потоку КП. Розв’язок цього 

рівняння має вигляд [9]:

( , , )N    1 1 1
1

( , , )d


      ,
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де

1 1( )
3


      .

Згідно з проведеними розрахунками інтен-

сивність ГКП в A+-епоху сонячної активності 

збільшується при збільшенні геліошироти. В 

A--періоди активності Сонця спостерігається 

протилежний ефект — інтенсивність КП макси-

мальна в області геліоекватора. Наведені розра-

хунки узгоджуються зі спостережними даними. 

Вимірювання, які було виконано КА «Улісс» 

далеко від площини екліптики і на сателітах у 

навколоземному космічному просторі у 1994 р. 

(поблизу мінімуму сонячної активності, A+-фаза 

сонячної активності), продемонстрували наяв-

ність геліоширотних градієнтів інтенсивності 

ГКП. При цьому широтні градієнти (по напрям-

ках до полярних областей) всіх типів ядер ви-

явились додатними як у північній, так і у півден-

ній півсферах Дослідження, які були проведені 

місіями «Улісс», PAMELA та іншими у 2006— 

2007 рр., дозволили визначити радіальні та ши-

ротні градієнти інтенсивності КП в епоху міні-

муму 23-го циклу сонячної активності (A--пе-

ріод). Було продемонстровано, що в A--епоху 

активності Сонця інтенсивність ГКП макси-

мальна в екваторіальній області. 

Наведені розрахунки дозволяють оцінити ані-

зотропію кутового розподілу ГКП. Анізотропія 

КП пропорційна щільності потоку частинок і 

визначається співвідношенням

3 j
vN

   .

Оцінимо анізотропію КП на орбіті Землі. 

Щільність потоків КП в радіальному і широтно-

му напрямках виявляється малою по абсолютній 

величині. Відповідне значення анізотропії куто-

вого розподілу частинок на геліоцентричній від-

стані 1 а. о. є нехтовно малим. На орбіті Землі си-

лова лінія міжпланетного магнітного поля утво-

рює з радіальним напрямком кут, близький до 

/4. Тому дифузійний потік КП в азимутальному 

напрямку є близьким до дифузійної складової 

радіального потоку. Радіальний дифузійний по-

тік приблизно дорівнює конвекційному потоку. 

Таким чином, отримаємо співвідношення для 

азимутальної анізотропії КП на геліоцентричній 

відстані 1 а.о.:


u N
vN
 




.

Отже, потік ГКП на орбіті Землі напрямлений 

у азимутальному напрямку, що узгоджується зі 

спостережною добовою варіацією інтенсивнос-

ті КП. Згідно із формулою отримаємо значення 

анізотропії КП:  –0.005 для частинок з енер-

гіями від 1 МеВ до 1 ГеВ. 

Космічні промені надзвичайно високої енергії 

(E > 1019.7 еВ) розсіюються в основному в локалі-

зованих намагнічених структурах, таких як скуп-

чення галактик, філаменти тощо, із середнім 

вільним пробігом у десятки мегапарсек. Отже, 

у випадку найближчих транзієнтних джерел очі-

кується суттєвий внесок у спостережуваний по-

тік від нерозсіяних і слабо розсіяних частинок, 

що може бути вирішальним фактором у іденти-

фікації цих джерел. Метод розрахунку часової 

еволюції енергетичних спектрів ультрависоко-

енергетичних КП запропоновано в роботі [8] на 

основі аналітичних розв’язків рівняння пере-

носу з явним визначенням внеску від розсіяних 

і нерозсіяних частинок, зокрема прикладом тут 

слугували мілісекундний пульсар і близька га-

лактика з активним ядром Центавр А. 

Властивості ізольованих АЯГ в радіо- і Х-діа-
пазонах. Для вибірки 61 близьких ізольованих 

АЯГ [16] ми визначили ступінь радіогучності, 

«просторовий» тип радіоджерела (точковий або 

протяжний), а також виконано пошук пекуляр-

ностей у радіодіапазоні, коли джерело радіови-

промінювання не можна однозначно ототожни-

ти саме з активністю ядра галактики. Виявлено, 

що більшість з них є радіотихими з низькою або 

повністю відсутньою активністю ядра [17]. Вод-

ночас властивості 21 із 61 ізольованого АЯГ за 

спостереженнями в рентгенівському діапазоні 

також свідчать про слабку активність ядер. А 

саме, їм характерні систематично низькі значен-

ня власної світності у Х-діапазоні 2…10 кеВ на 

рівні 1039...1041 ерг/с, що є нижнім порогом зна-

чень світностей для АЯГ в Х-діапазоні енергій 

[4, 12, 23].

Приклад слабкого в рентгенівському діапазо-

ні ізольованого АЯГ є ядро галактики NGC 6951 

(тип ядра Сейферт 2, морфологічний тип галак-
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Для визначення радіогучності було розрахова-

но величину R як відношення S для 1.4 ГГц або 

5 ГГц до спектральної щільності потоку в оптич-

ному діапазоні (а саме в оптичній смузі B — між 

довжинами хвиль 400 нм та 500 нм). Виявлено, 

що 51 з 61 об’єктів є радіотихими галактиками 

(R < 10), а для 9 галактик вибірки відсутні дані 

спостережень в радіодіапазоні, водночас радіо-

гучною виявилась галактика ESO 483-009 (тип 

активності ядра Sy3/LINER з морфологічним 

типом материнської галактики SAB00pec) з ве-

личиною параметра радіогучності R = 20.72.

Також було знайдено, що чотири ізольовані 

галактики з активними ядрами характеризу-

ються або пекулярною/неправильною формою 

(йдеться про порівняння з «класичною» формою 

у вигляді центрального точкоподібного радіо-

джерела, що збігається з оптичним ядром разом 

з можливими симетричними радіоджетами або 

радіовухами) радіоструктур або ж розходження 

положень радіо- та оптичного джерел (тобто, різ-

ниця положень більша за похибку радіокаталогу. 

Наприклад, для огляду FIRST ця різниця повин-

на бути більшою за 8ʹʹ). Це галактики NGC 157, 

MCG-02-37-004, ESO 506-004 та PGC 206359. 

Для NGC 157 та MCG -02-37-004 на рис. 2 та 

рис. 3 відповідно показано гібридні оптико-ра-

діо мапи з контурами інтенсивностей. Вияви-

лось, що три з чотирьох радіоджерел, розташова-

Рис. 1. Рентгенівський спектр АЯГ NGC 6951 в діапазоні 

0.6…7 кеВ

тики SAB(rs)bc, відстань 18.7 Мпк). На рис. 1 

представлено рентгенівський спектр активного 

ядра цієї галактики в діапазоні E = 0.6…7 кеВ, 

отриманий на основі спостережень космічної 

обсерваторії «Свіфт» на інструменті XRT із су-

марною експозицією 35010 с. Спектр апрокси-

мовано моделлю, в якій континуум складається 

зі степеневої моделі з нейтральним поглинанням 

в активному ядрі, а на низьких енергіях конти-

нуум описується чорнотільною моделлю (су-

марна статистика C-stat = 25.8/18). Степеневий 

індекс має значення Г = 
2.77
2.452.73

 , стовпчикове 

поглинання дорівнює N
H 

= 
4.85
2.645.76

 ·1022 см–2, 

температура чорнотільного випромінювання 

дорівнює kT = 
4.85
2.640.29

  кеВ. Власна світність в 

діапазоні 2…10 кеВ становить 7.67·1039 ерг/с. Бе-

ручи до уваги низьку рентгенівську світність та 

«м’який» спектральний індекс, можна зробити 

висновок, що темп акреції на надмасивну чорну 

діру в NGC 6951 є малим, а також те, що її ре-

жим, можливо, є випромінювально неефектив-

ним, тобто повністю чи частково адвекційним.

Оскільки лише вісім ізольованих АЯГ катало-

гу 2MIG мають виміряні потоки S на 5 ГГц, ви-

конано перерахунок спектральних щільностей 

потоків з частоти 1.4 ГГц на частоту 5 ГГц у при-

пущенні синхротронного механізму випромі-

нювання в радіодіапазоні 5GHz 1.4GHz(5 /1.4)S S   

(спектральний індекс приймався рівним 0.7 при 

степеневій формі спектру S  ). Вибір зна-

чення  = 0.7 зумовлений тим, що це є середнє 

значення степеня, очікуване для оптично тонко-

го синхротронного випромінювання. Таким чи-

ном, для 27 ізольованих АЯГ спектральні щіль-

ності потоку на частоті 5 ГГц становлять менше 

3 мЯн, для 15 АЯГ S
5GHz

 лежать у діапазоні 4...

15 мЯн, для 7 ізольованих АЯГ значення S
5GHz

 

лежить у діапазоні 15…55 мЯн, дві галактики, 

ESO 097-013 та ESO 483-009, мають найбільші 

значення спектральних потоків — 304 і 132 мЯн 

відповідно.

Значення ж спектральної щільності потоку 

на частоті 1.4 ГГц (S
1.4GHz

) лежать переважно в 

діапазоні 3…20 мЯн. Дві галактики, PGC 35009 

та NGC 6951, чітко вирізняються більшими зна-

ченнями — 50...200 мЯн. Для 10 ізольованих 

АЯГ значення S
1.4GHz

 становить менше 3 мЯн. 
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них у межах галактики NGC 157, проєктуються 

на зони зореутворення у спіральних рукавах, а 

четверте, ймовірно, є фоновим джерелом. Ядро 

NGC 157 не показує активності в радіодіапазо-

ні. У випадку MCG-02-37-004 ситуація проти-

лежна, адже внаслідок низької роздільної здат-

ності огляду неба NVSS «радіопляма» покриває 

усю галактику. Таким чином, її ядро дійсно може 

бути активним у радіодіапазоні, але питання на-

явності джетів для цього джерела є предметом 

майбутніх спостережень у радіодіапазоні.

Перспективи розвитку баз даних: майбутні кос-
мічні місії. Довготривалі гамма-спалахи у піку їх-

нього прояву є найяскравішими відомими джере-

лами електромагнітного випромінювання. Оскіль-

ки їхні попередники є масивними зорями, вони 

забезпечують відслідковування зореутворення та 

галактик із зореутворенням протягом усієї кос-

мічної історії. Їхнє яскраве післясвічення зі сте-

пеневим законом забезпечує ідеальне підсвічу-

вання для досліджень поглинання міжзоряним 

та міжгалактичним середовищем аж до ери ре-

іонізації. Запропонований на другу половину 

2030-х рр. проєкт космічної обсерваторії 

THESEUS (Transient High-Energy Sky and Early 

Universe Surveyor) призначений для детектування 

великих вибірок гамма-спалахів на червоних змі-

щеннях z > 6. Тоді стануть можливими допоміжні 

спостереження за допомогою основних інстру-

ментів наступного покоління, що уможливить 

виконання низки проривних досліджень. Очіку-

ється, що THESEUS зможе ідентифікувати та ло-

калізувати від 40 до 50 гамма-спалахів на z > 6 за 

3.45 роки наукових спостережень і дозволить ви-

значити фотометричні червоні зміщення з точ-

ністю, кращою ніж 10 %, завдяки ідентифікації 

розриву Лаймана, що зміщується до діапазону 

чутливості для зображень його інфрачервоного 

телескопа (IRT) [22]. THESEUS дозволить дослі-

дити слабкі хвости функції світності галактик і 

щільності швидкості зореутворення до високих 

червоних зміщень; обмежити хід реіонізації за 

межами z ~ 6; детально вивчити раннє хімічне 

збагачення від вибухів зір, зокрема III поколін-

ня; потенційно охарактеризувати рівняння стану 

темної енергії на найвищих червоних зміщеннях.

THESEUS дозволить проводити моніторинг 

транзієнтного неба з низкою переваг перед по-

передніми місіями, що зробить значний крок 

вперед у нашій здатності досліджувати Всесвіт у 

багатьох каналах. Значна частина погано локалі-

зованих багатоканальних джерел буде незалеж-

но надійно детектована за допомогою THESEUS 

XGIS і SXI у межах однієї орбіти завдяки без-

прецедентному поєднанню великого поля 

зору (XGIS: 2 стерад в енергетичному діапазоні 

E = 2…150 кеВ і більш ніж 4 стерад для E > 

> 150 кеВ; SXI: 0.5 стерад) і добутку ефективної 

площі та поля зору цих приладів.

Це дозволить незалежне тригерування елек-

тромагнітних відповідників численних граві-

таційно-хвильових/нейтринних джерел, як це 

було у випадку GRB 170817A, тригерованого 

Рис. 3. Зображення MCG-02-37-004: а — оптичне у сму-

гах i + r + z (огляд неба PanSTARRS), б — радіозобра-

ження на частоті 1.4 GHz (огляд неба NVSS), червоний 

колір — лінійна шкала ізоліній потоку для шести сту-

пенів. Найвищий радіоконтур відповідає потоку 0.0035 

Ян/промінь. Радіоструктура у формі гало не має чіткої 

гіпотези для пояснення

Рис. 2. Зображення NGC 0157: а — оптичне у смугах i + 

r + z (огляд неба PanSTARRS), б — радіозображення на 

частоті 1.4 GHz (огляд неба VLA FIRST). Зеленим кольо-

ром показані логарифмічні ізофоти фільтра i (13 рівнів)
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Fermi/GBM незалежно від виявлення гравіта-

ційних хвиль з того самого джерела [5]. Водночас 

XGIS і SXI забезпечать досить точну локалізацію 

(<15 хв), що відсутня у Fermi/GBM. Це дозволить 

подальші спостереження за допомогою бортово-

го 70 см інфрачервоного телескопа (IRT), а та-

кож інших космічних та наземних інструментів 

з вузьким полем зору [5]. Небесні координати 

зможуть бути розповсюджені серед астрономіч-

ної спільноти за лічені хвилини. У випадку ви-

явлення ближнього інфрачервоного/оптичного 

відповідника за допомогою IRT у відповідь на 

тригер SXI/XGIS, розповсюджені небесні коор-

динати матимуть рівень точності порядку секун-

ди дуги. Це дозволить ініціювати подальші глиб-

ші спостереження за допомогою дуже великих 

наземних і космічних телескопів, доступних на 

початку 2030-х рр., наприклад SKA, CTA, ELT 

або Athena, що ще більше підсилить науковий 

результат з точки зору встановлення характерис-

тик джерела гравітаційних хвиль та/або нейтри-

но [18]. Висока тривалість спектральних спосте-

режень у широкому діапазоні 0.3 кеВ…20 МеВ 

(SXI + XGIS), можливо додатково з близьким 

інфрачервоним діапазоном (IRT), становитиме 

велику перевагу для ідентифікації та визначення 

характеристик різноманітних джерел-відповід-

ників гравітаційних хвиль та нейтрино відносно 

інших моніторів неба, які обмежуються вужчим 

діапазоном, як-от майбутня китайська місія 

Einstein Probe (0.3…4 кеВ) [18].

У відповідь на тригери від THESEUS викону-

ватиметься пошук підпорогових подій у гравіта-

ційно-хвильових та нейтринних архівних даних 

(наприклад, у випадку тригера гамма-спалаху). 

Колаборація LIGO-Virgo вже реалізувала цю 

стратегію для ряду виявлених гамма-спалахів. 

Корисне навантаження місії THESEUS включа-

тиме три інструменти [1]:

1) Soft X-ray Imager (SXI, 0.3...5 кеВ): набір з 

2 lobster-eye телескопів, що охоплюють загальне 

поле зору (FOV) порядку 0.5 стерад з похибкою 

локалізації джерела менш ніж 1-2´;
2) InfraRed Telescope (IRT, 0.7...1.8 мкм): ІЧ-

телескоп класу 70 см з полем зору 15´ × 15´ для 

швидкого відгуку, з можливістю як зображення, 

так і спектроскопії;

 3) X-Gamma rays Imaging Spectrometer (XGIS, 

2 кеВ ... 20 МеВ): набір з двох камер з кодованою 

маскою, що використовують монолітні детекто-

ри рентгенівських та гамма-променів на основі 

стрічок кремнієвих діодів у поєднанні з крис-

талічним сцинтилятором CsI, що дає поле зору 

приблизно 2 стерад і точність локалізації джере-

ла 10´ в діапазоні 2..150 кеВ, а також поле зору 

більш ніж 4 стерад при енергіях понад 150 кеВ.

Профіль місії також включає [1]: систему бор-

тових блоків обробки даних (DHU), здатну ви-

являти, ідентифікувати та локалізувати ймовірні 

транзієнти у полі зору SXI і XGIS; можливість 

швидкої (не більше кількох десятків секунд) 

передачі на землю часу початку та положення 

гамма-спалаху (та інших цікавих транзієнтів); 

можливість повороту космічного апарата що-

найменше на 6°/хв. Базова конфігурація запус-

ку/орбіти [1] — це запуск за допомогою Vega-C 

на низьку навколоземну орбіту з низьким нахи-

лом (LEO, 600 км, <5°), яка має переваги забез-

печення низького і стабільного рівня фону для 

високоенергетичних інструментів, можливості 

використання магнітного поля Землі для швид-

кого повороту космічного апарата, полегшення 

швидкої передачі тригерів і положень транзієн-

тів на Землю.

У листопаді 2023 р. THESEUS став одним із 

трьох кандидатів на місію ESA M7. Остаточне 

рішення очікується у 2026 р.

Висновки. Розглянуті приклади показують, що 

вже сьогодні бази даних космічних місій дозво-

ляють отримувати важливі результати в різних 

напрямах астрофізики. Зокрема, результати для 

розробленої теоретичної моделі, отримані на 

основі вимірювань космічної місії PAMELA, по-

казали, що рівні модуляції космічних променів 

на 1 а. о. (енергії 50...150 ГеВ) становлять кілька 

відсотків. Оцінка рівня модуляції є аргументом 

для пошуку ефектів такої величини в наявних 

базах експериментальних даних. Отримані ре-

зультати свідчать про наявність періодів (при 

сонячних максимумах), коли ефекти будуть най-

більш значними.

Отримані завдяки використанню баз даних 

рентгенівських космічних телескопів резуль-

тати важливі для запиту на програми спосте-
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режень ізольованих АЯГ близького Всесвіту в 

радіодіапазоні як за допомогою окремих радіо-

телескопів, так і в режимі радіоінтерферометрії 

з наддовгими базами. Це дозволить заповнити 

прогалини у даних про властивості ізольова-

них АЯГ та провести детальне картографування 

особливостей розподілу радіовипромінювання 

цих галактик у порівнянні з оптичним та рент-

генівськими спектральними діапазонами. Та-

кож слід відмітити, що випромінювання в ра-

діодіапазоні (спостереження на різних частотах 

та побудова спектральних радіоіндексів) надає 

можливість розділити області активного зоре-

утворення галактик та центральні області з над-

масивними чорними дірами в активному ядрі, 

а отже і надати інформацію про відсутність ак-

тивності ядра.

Спостереження за допомогою THESEUS 

транзієнтних джерел з попереджень, отриманих 

з інших телескопів, а також спостереження ін-

ших обсерваторій, тригеровані ним, дозволять 

вивести багатоканальну обсерваторію на новий 

рівень. Додаткові можливості виникнуть також 

завдяки використанню даних THESEUS спіль-

но з базами даних підпорогових подій з інших 

інструментів, що входять у мережу AMON. Де-

тектування гамма-спалахів на високих червоних 

зміщеннях дасть можливість, серед іншого, на-

дійно протестувати моделі ранньої темної енергії 

[8, 13, 20], які потенційно можуть послабити або 

розв’язати напруження Габбла.

Дослідження були виконані за Цільовою комп-

лексною програмою з наукових космічних дослід-

жень НАН України на 2018—2022 роки.
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PECULIARITIES OF THE DISTRIBUTION AND DETECTION OF COSMIC RAYS, 

GAMMA-RAY BURSTS, AND OTHER HIGH-ENERGY SOURCES

The importance of using databases of scientific space missions for fundamental astrophysical research is demonstrated. Based 

on the spacecraft data and the obtained solutions of the transport equation, the estimates of level of the cosmic rays modulation 

in the heliospheric magnetic fields were made. Based on the archives of ground-based and space telescope observations in the 

radio and optical ranges, the radio properties of a sample of isolated active galactic nuclei in the nearby Universe have been 

systematized. Opportunities that may arise from the databases of future multiwavelength space missions are also considered.

Keywords: database, cosmic rays, active galactic nuclei, space mission.
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STRUCTURES OF ADAPTIVE SIGNAL PROCESSING SYSTEMS 
FOR RADAR SENSORS OF EXTERNAL INFORMATION 
FOR CORRELATION-EXTREME AIRCRAFT NAVIGATION SYSTEMS

During the guidance of the aircraft on the final part of the flight, it is affected, along with other external factors, by interferences of 

various (artificial or natural) origins. These interferences have various effects on the receiving elements of the antenna array of the 

radar sensor of external information. Due to the variability and rapidity of the complex interference situation, adaptive interference 

protection systems are the most effective in combating these interferences. It is known that the use of adaptive processing systems allows 

for overcoming the practically inevitable a priori uncertainty of statistical characteristics of signals and interference of various origins. 

At present, due to the development of digital technology, new methods and devices for adaptive signal processing against the back-

ground of interference have appeared. Thus, the arsenal of methods of adaptation to Gaussian disturbances has been supplemented 

by methods involving the inversion (direct or recurrent) of the most plausible estimates of correlation matrices of disturbances or their 

regularized varieties. Wide possibilities of adaptation are opened up in modern radar stations with multi-element phased antenna ar-

rays, which provide for digital information processing. Due to the very high speed of the aircraft during the operation of its correlation-

extreme guidance system, as well as due to the dynamic and non-stationary interference environment, an important requirement for 

adaptive anti-jamming systems is their speed. The effectiveness of adaptive processing of signals against the background of interference 

can be significantly increased by using reliable a priori information. The paper considers a method of increasing the speed of adaptive 

protection systems against radar interference of various origins by taking into account a priori information about the central symmetry 

of the receiving channels of radar sensors of external information of correlation-extreme aircraft navigation systems. It is shown that 

taking into account such a priori information as the central symmetry of the receiving channels of radar sensors of external informa-

tion leads to a corresponding change in the structure of devices for adaptive signal processing in the conditions of interference in these 

sensors and as a consequence, to an increase in their speed.

Keywords: interference, antenna array, radar sensors, adaptive signal processing systems.
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INTRODUCTION

While guiding an aircraft (AC) equipped with an ex-

ternal information radar sensor (EIRS), especially 

during terminal flight, the problems of the speed of 

protecting the EIRS from various interferences (ac-

tive, passive, or mixtures thereof) come to the fore 

along with the problems of accuracy and speed of 

the aircraft guidance proper [1, 4—6]. High require-

ments for the speed of anti-jam systems are deter-

mined by both the instability and dynamism of the 

interference environment and a very short time al-

lotted for correcting the environment and protecting 

against interference.

Using a priori information allows counting on an 

increase in the speed and efficiency of the anti-jam 

systems [2, 7].

It was shown in [2, 7] that if the antenna array (AA) 

receiving elements are symmetrical with respect to 

the array’s geometric center, i.e., the difference in 

distances d  between the p th and q th receiving el-

ements and the difference in distances between the 

( 1 )M q  th and ( 1 )M p  th elements are the 

same, i.e., when

1 1 ,
, 1, ,
p q M q M pd d d d
p q M

     



where M is the number of the array’s receiving ele-

ments, and also, when the amplitude patterns of the 

elements symmetrical with respect to this center are 

identical, the spatial correlation matrix (SCM) of 

active interference is not only Hermitian but also 

has additional symmetry with respect to the sec-

ondary diagonal (the so-called persymmetry). Tem-

poral SCMs of passive interference in pulse radars 

with a centrally symmetric sweep law can have the 

same properties [2, 7]. Mathematically, persymmetry 

means that

T     , 1 , 1pq M q M p      ,

where  is the orthogonal symmetric permutation 

matrix ( 1,   
1)   , containing ones on the 

side diagonal and zeros elsewhere, is the sign of a 

complex connection.

The persymmetric matrix (2) is completely de-

termined by the elements 
2( 2 )/ 4M M , which at 

M >> 1 is almost half as much as in the case of a gen-

eral positive Hermitian matrix [6, 7]. Actually, it is 

this reduction in the dimension of the vector of the 

estimated parameters that allows for a further in-

crease in the speed and efficiency of the anti-jam sys-

tems, since in order to obtain the value of the weight 

vector, which makes a “dip” in the radiation pattern 

of the EIRS receiving AA on the direction of influ-

ence of a particular interference (this is the adaptive 

signal processing against the clutter environment), 

this correlation matrix (CM) should be rotated in 

real time.

PRESENTATION OF THE MAIN MATERIAL

The central symmetry of the receiving AR of the EIRS, 

which gives rise to the specificity of the CM structure 

(i.e., persymmetry), also leads to a respective change 

in the structure of adaptive signal processing devices in 

the clutter environment in the EIRS.

As is known, an adaptive processing system should 

generate statistics of the following form [6]:

 
*ˆ ˆ
eXV X   , (1)

where   is the evaluation symbol, * is the Hermitian 

message symbol.

If spatiotemporal signal processing in the EIRS 

is carried out jointly, then the eXV  role is played by 

the ML-dimensional complex amplitude vector of 

the input sample of the mixture of the desired signal, 

interference, and noise (L being the number of tem-

poral receive channels), the ̂  role is played by the 

( )ML ML  matrix, inverse to the estimated interfer-

ence CM ̂ , and the X  role, by the ML-dimension-

al vector of the desired signal.

Expression (1) also works in the case of only spa-

tial or only temporal processing of signals against 

the clutter environment [1]; it is only the content 

of components (1) that changes. For example, dur-

ing spatial processing, the M-dimensional vector 

MY Y X    plays the role of eXV , where MY  is the 

M-dimensional vector of input samples; the role of 

̂  is played by the ( )M M  matrix, inverse of the 

estimated spatial CM at the input of the spatial signal 

processing device against the clutter environment; 

the role of X  is played by the M-dimensional spa-

tial vector of the expected desired signal of the form 

( ) ( )X x t X  , where 

 ( )

1
( )

Mnm
i µ

X x


 
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is the vector of the amplitude-phase distribution 

(APD) of the desired signal in space, and ( )x t  is a 

random amplitude factor.

In the case of temporal (interperiod) processing, 

eXV  is the L-dimensional iY  complex amplitude vec-

tor, ̂  is the ( )L L  matrix, inverse of the estimated 

CM of interperiod fluctuations of interference ̂  at 

the input of the temporal (interperiod) processing 

device, X is the L-dimensional temporal vector of the 

desired signal of the form ( )X x t X , where

 
 ( )

1

L

l l
X x 

 


 

is the vector of the desired signal APD in time.

The paper proposes the following engineering so-

lutions, described below, suitable for all addressed 

options of processing in the EIRS, if the corre-

sponding interference CM ̂  at their inputs is per-

symmetric.

Let us introduce the following matrix [2] (let us 

say, it will be ( )M M  in size):

 
  , 1

1
2

M
il M Mi l

T t I j


       (2)

with the following properties:

* *,T
M M M M MT T T jT j T TT I          

,

where IM is the identity matrix ( )M M , M is the 

permutation matrix ( )M M .

It is known that any complex matrix can be repre-

sented by a set of its real and imaginary parts:

  , 1

M
il i l

j


       .

Using the matrix T, the Hermitian persymmetric 

matrix turns into a real symmetric matrix ( )M M :
* T

€ MT T        .

Given the notation introduced above, let us rewrite 

the expression (1):

* * * * * *ˆ ˆˆ ˆ ˆ V TY X Y T T T TX V X V R        ,

where 

 1{ }Ki iV v TY V jV
    

 
 (3)

is the transformed input sample vector, 

1
1{ } ( )
2

K
i i MV v Y Y       ,

  1
1{ } ( )
2

K
i i MV v Y Y       , (4)

 
( )TX TX X jX   

 
— (5)

is the transformed vector of complex amplitudes of 

the expected desired signal, whose components X  
and X  are equal to:

1 ( )
2

X X X    ,  

 

1 ( )
2

X X X    , (6)

* 1ˆ ˆ ˆ
V VT T      is the real matrix, inverse of the 

transformed real estimated CM:

*ˆ ˆ ,V T T  

Figure 3. A simplified version of Figure 2, which takes into 

account the condition ( ) ( )X X    

Figure 1. Generating the weight vector R̂

Figure 2. Internal structure of the Figure 1 blocks
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R̂  is the estimation of the weight vector consisting of 

the ratio:

 
* 1 *ˆˆ ˆ

V T TR T X T R   , ˆˆ
T V TR X  .  (7)

Figure 1 shows the diagram of generating the 

weight vector R̂  based on (7). Double arrows indi-

cate the vectors, shaded arrows, the matrices. Here, 

the vector R̂  is generated by multiplying the vector 
ˆ
TR  

by the matrix 
*T  at the output of a vector-matrix 

multiplier (VMM) with a matrix impulse response 

(MIR) proportional to the real matrix ˆ
V

 
indicated 

in parentheses in the VMM block. The transformed 

reference vector of the desired signal TX  (5), (6) ar-

rives at the inputs of this VMM. The parameters of 

this VMM are estimated in the estimation block (EB) 

thanks to the processing of the k-dimensional inter-

ference sample transformed based on (3), (4).

The structure of the EB and the algorithms for es-

timating the required parameters can be varied, de-

pending on the VMM block structure.

Figure 2 shows the diagram presented in Fig-

ure 1, but the structure of the blocks transformed 

with the matrix T  (2) spelled out. In these blocks, 

the input complex vectors, having the form of a set of 

their real and imaginary parts, are transformed into 

the output sum and difference vectors determined 

by (3)—(6). In this context, the blocks are called 

blocks of the sum-difference transformation (SDT). 

The real ˆ( )R and imaginary ˆ( )R  parts of the vector 
ˆˆ ˆ ˆ

V TR R jR X      are then equal to:

ˆ ˆ ˆR R R    , ˆ ˆ ˆR R R    , 

 ˆˆ
VR X   , ˆˆ

VR X   . (8)

Figure 3 shows a simplified version of the Figure 2 

diagram, which takes into account the condition [2, 

7] that is essential for a radar with central symmetry 

of receive channels ( ) ( )X X    
, therefore:

 
X X  

 
, (9)

which allows representing the vector R̂ , taking into 

account (2), (5), (6), (8), as:

1ˆ ˆ ˆ( )
2
jR R j R 


   .

In this regard, under conditions (9), for the com-

plete plotting of the complex vector R̂ , it is sufficient 

to generate only the vector:

ˆˆ
VR X   ,

which is taken into account in the diagram shown in 

Figure 3. Processing here is simplified by extracting 

the operations associated with the generation of vec-

tors X , R̂  and subsequent operations associated 

with them. If there is no need for the vector X , the 

SDT(T) block is replaced by the sum transformation 

block ST(T).

The values R̂  and R̂  in the Figure 3 diagram 

differ from the corresponding values in the Figure 2 

diagram by a constant factor 

1
2
j 

    
that does not affect the output value of the signal-to-

noise ratio. 

CONCLUSIONS

The article shows that using the estimate of the per-

symmetric correlation matrix, which is inherent in 

centrally symmetric receiving systems, in particular 

in the EIRS, in combination with the sum-difference 

transformation of input influences, allows expecting 

a reduction in the number of calculations by almost 

four times.

The article proposes the structures of adaptive sys-

tems of spatial, temporal, and spatiotemporal signal 

processing against the background of interference of 

various origins for the EIRS with central symmetry of 

receive channels. The main elements of the proposed 

structures are the blocks of the sum-difference trans-

formation, vector-matrix multipliers, and the evalu-

ation blocks to adjust the parameters.

Various types of adaptive devices, differing in struc-

ture and algorithms for estimating a priori unknown 

interference CM, can be used as EB and VMM in 

the proposed diagrams. Among them, adaptive lattice 

filtering methods are of the greatest practical interest 

due to their important practical advantages [3] such as:

- suitability for a wide range of tasks,

- structure regularity,

- universality,

- high numerical strength,

- ease of accounting for and using of a priori infor-

mation,

- ease of control of malfunctions and failures, etc.
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СТРУКТУРИ АДАПТИВНИХ СИСТЕМ ОБРОБКИ СИГНАЛІВ ДЛЯ РАДІОЛОКАЦІЙНИХ ДАВАЧІВ ЗОВНІШНЬОЇ 

ІНФОРМАЦІЇ КОРЕЛЯЦІЙНО-ЕКСТРЕМАЛЬНИХ СИСТЕМ НАВІГАЦІЇ ЛІТАЛЬНИХ АПАРАТІВ

Під час супроводу літального апарата на кінцевій ділянці польоту на нього впливають поряд із зовнішніми факторами 

ще й завади різного (штучного або природного) походження. Ці завади мають різноманітний вплив на приймальні 

елементи антенної решітки радіолокаційного давача зовнішньої інформації. Через мінливість та швидкоплинність 

складної завадової обстановки найбільш ефективними у боротьбі з цими завадами є адаптивні системи завадозахисту. 

Відомо, що використання адаптивних систем дозволяє подолати практично неминучу апріорну невизначеність 

статистичних характеристик завад різного походження. На теперішній час у зв’язку з розвитком цифрової техніки 

з’явились нові методи і пристрої адаптивної обробки сигналів на фоні завад. Так, арсенал методів адаптації до 

гауссівських завад поповнили методи, що передбачають обертання (безпосереднє або рекурентне) максимально 

правдоподібних оцінок кореляційних матриць завад або їхніх регуляризованих різновидів. Широкі можливості 

такої адаптації відкриваються у сучасних радіолокаційних станціях з багатоелементними фазованими антенними 

решітками, у яких передбачається цифрова обробка інформації. Через дуже велику швидкість літального апарата 

під час роботи його кореляційно-екстремальної системи наведення в умовах динамічної та нестаціонарної завадової 

ситуації важливою вимогою до адаптивних систем захисту від завад є їхня швидкодія. Ефективність адаптивної обробки 

сигналів на фоні завад може істотно підвищуватися завдяки використанню достовірної апріорної інформації. У статті 

розглянуто спосіб підвищення швидкодії адаптивних систем захисту від радіолокаційних завад різного походження 

завдяки врахуванню апріорної інформації про центральну симетрію приймальних каналів радіолокаційних давачів 

зовнішньої інформації кореляційно-екстремальних систем навігації літальних апаратів. Показано, що врахування 

такої апріорної інформації, як центральна симетрія приймальних каналів радіолокаційних давачів зовнішньої 

інформації, призводить до відповідної зміни структури пристроїв адаптивної обробки сигналів в умовах завад у цих 

давачах і, як наслідок, до підвищення їхньої швидкодії.

Ключові слова: завади, антенна решітка, радіолокаційні давачі, адаптивні системи обробки сигналів.
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