
ВЕСТНИК ПЕРМСКОГО УНИВЕРСИТЕТА 

2025                                 Математика. Механика. Информатика                                             4(71) 

60 

 

 

Научная статья 

УДК 520.2.072; 520.272.22 

DOI: 10.17072/1993-0550-2025-4-60-75 

https://elibrary.ru/qqfsuq 
 

Температурный режим каркаса рефлектора космического 

аппарата в условиях солнечно-синхронной орбиты 

Андрей Рамилевич Фагалов1, Антон Юрьевич Беляев2,  

Татьяна Николаевна Поморцева3 

1,2Институт механики сплошных сред УрО РАН, Пермь, Россия 
3Пермский государственный национальный исследовательский университет, Пермь, Россия 
1fagalovar@psu.ru 
2belyaev@icmm.ru 
3tata.lisica@yandex.ru  

Аннотация. Тепловое отверждение полимеров представляет интерес для создания 

надувных космических конструкций на орбите Земли. Исследуется тепловое состоя-

ние каркаса, представленного набором полых слоистых цилиндрических структур, в 

условиях солнечно-синхронной орбиты. Приведен упрощенный вариант моделирова-

ния собственного и отраженного излучения Земли. Оптические характеристики внеш-

него покрытия оказывают большое влияние на итоговые температуры. Для достиже-

ния нужных температур используется продольная полоса поглощающего солнечный 

свет материала (меди). Построена зависимость стационарных температур от вели-

чины этой полосы и угла отклонения направления падения солнечных лучей от плос-

кости осевого сечения элемента каркаса.  
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Abstract. Thermally curing polymer composites is an alternative method to produce inflat-

able structures in Earth orbit. This work studies thermal balance for framework of the orbital 

radar sounding probe in sun-synchronous orbit. The framework is composed of hollow lay-

ered cylindrical structures. Simplified model of Earth’s infrared and albedo radiation is de-

scribed. The outer coating’s absorbing and reflective properties have profound value in re-

sulting thermal balance. As a method of reaching desired temperatures, solar radiation ab-

sorbing stripe (made of copper foil) is used. By varying the size of said stripe for every 

cylindrical structure, the amount of absorbed solar flux can be changed. The resulting steady 

state temperatures are plotted for various stripe sizes and solar flux angles of incidence. 
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orbit; numerical modeling. 
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Введение 

В новом тысячелетии человечество продолжает активно осваивать космическое 

пространство, совершенствуя технологии изготовления космических аппаратов (КА). На 

различных орбитах Земли на 2025 год уже находится более девяти тысяч спутников, 

большинство из которых обеспечивают телекоммуникационную связь, и их количество 

увеличивается с каждым годом. Исследователи и на текущий момент продолжают искать 

более практичные способы вывода на орбиту, обеспечения работоспособности спутни-

ков, уменьшения их массы, повышения надежности. Появление новых материалов, в том 

числе композитных, во многом способствует исследованиям в этой области. 

Идея использования в космосе надувных крупногабаритных конструкций из ком-

позиционного материала не теряет актуальности [1–3]. Такие конструкции обладают ря-

дом преимуществ перед аналогами, созданными из металла [4, 5], в частности, они 

имеют высокий коэффициент упаковки и уменьшенный вес, обладают более высокой 

надежностью на этапе приведения складных конструкций в рабочее состояние. Все ак-

тивнее в этой области исследований продолжает развиваться направление использования 

препрегов как основного строительного материала оболочки надувного изделия. 

В последние годы изучается технология отверждения на орбите полимерных ком-

позитных материалов. Авторами работ [6, 7] предложена технология отверждения 
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препрегов в лабораторных условиях, которые моделируют условия открытого космоса. В 

работе [8] рассматривается возможность создания крупногабаритной конструкции с от-

верждаемым каркасом из композиционного материала при поддержании внутреннего 

давления. Главным преимуществом надувной конструкции является возможность ком-

пактной упаковки большого объема, так как пропитанная связующим ткань (препрег) до 

отверждения является гибкой. После доставки в космос конструкция из этой ткани раз-

дувается, принимая требуемую форму, затем связующее полимеризуется, образуя жест-

кую конструкцию из композитного материала.  

В качестве связующего обычно применяются органические эпоксидные, феноль-

ные, полиэфирные смолы и их комбинации [9]. В матрицу, для улучшения механических 

свойств, добавляют различные добавки (минеральные порошки, углеродные нанотрубки 

и т.п.). В качестве армирования могут использоваться нити или ткани на основе углерод-

ных, стеклянных, базальтовых или органических волокон [9, 11]. В качестве связующего 

в данной работе используется цианэфирная смола, которая разработана и изготавлива-

ется Всероссийским научно-исследовательским институтом авиационных материалов 

Национального исследовательского центра «Курчатовский институт» (ВИАМ) – ВСТ 

1208 [12,13]. Это связующее однокомпонентное, его химические составляющие заранее 

смешаны, но не вступают в активную реакцию без определенных условий. В таком слу-

чае пропитка ткани может быть проведена на Земле, и активный процесс отверждения на 

орбите протекает при нагреве смеси до определенной температуры. Такой способ отвер-

ждения позволяет избежать набора проблем, например, обеспечение равномерного сме-

шения компонентов и пропитки ткани на орбите, характерных для двухкомпонентных 

связующих, в которых химические составляющие физически разделены, и химическая 

реакция между ними начинается сразу при их смешении. Выбранное связующее обладает 

рядом свойств, необходимых при составлении планируемого каркаса – низкое испарение 

в ходе реакции и возможность длительного (до 1 года) хранения [13].  

В качестве исследуемой модели использовался описанный в статье [14] каркас ре-

флектора (рис. 5, a). Радиолокационное зондирование Земли является одним из перспек-

тивных направлений, использующих орбитальные спутники Земли. Об основных прин-

ципах и истории развития радиолокационного зондирования Земли можно найти инфор-

мацию в работах [15,16]. Таким образом, рассматривается задача о тепловом балансе эле-

ментов конструкции космического аппарата для оценки возможности достижения требу-

емых температур. С использованием описанных позже допущений, основанных на рабо-

тах [17–21], формулируется приближение теплового излучения Земли. Существует до-

статочно много источников, в которых рассматриваются подобные задачи [21–30]. 

 

1. Постановка задачи 

Постановка задачи схожа с рассмотренной ранее в работе [31]. Элементы каркаса 

моделируются как вытянутая полая цилиндрическая конструкция, стенка которой состав-

лена из нескольких слоев. Используемые свойства материалов приведены в табл. 1 [31, 

32]. Препрег представляет собой ткань сатинового плетения, пропитанную связующим, 

его свойства определены численным методом с помощью Ansys Material Designer. 

Таблица 1. Свойства материалов 

Материал Алюминиевая 

фольга 

Медная 

фольга 

Препрег Силикон 

Плотность, кг/м3 2700 8900 2200 1230 
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Окончание табл.1. 

Материал Алюминиевая 

фольга 

Медная 

фольга 

Препрег Силикон 

Теплопроводность, Вт/(м К) 235 390 0.8 0.2 

Теплоемкость 𝑘 Дж/(кг К) 920 400 923 0.84 

Коэфф-т отражения 𝐴𝑟𝑆 0.85 0.6 0.3 0.3 

Коэфф-т излучения 𝜀 = 𝐴𝑎𝐸  0.04 0.02 0.64 0.85 

 

На рисунке 1 схематично изображены внешние тепловые потоки (длины векторов 

на рисунке не соответствуют модулям величин) и введены следующие обозначения: 𝜑 – 

угол цилиндрической системы координат;  𝑸𝑆 −  вектор падающего теплового потока 

Солнца, 𝑄𝑆 =  1367 Вт/м
2 ; 𝑸𝐸  – вектор падающего теплового потока Земли, 𝑄𝐸 =

𝑄𝐸(𝜑) − зависимость приведена ниже; 𝑸𝑅𝑎𝑑 – вектор теплового потока, испускаемый по-

верхностью цилиндра за счет излучения в окружающий космос (зависит от локальной 

температуры в точке).  

Для удобного учета направления падения излучения Солнца определим единичный 

вектор 𝝉𝑆 и разложим его на две составляющие: 𝝉𝑆 = 𝝉𝑆𝑛 + 𝝉𝑆𝑡, такие что 𝝉𝑆𝑛 параллелен 

плоскости осевого сечения элемента конструкции, а 𝝉𝑆𝑡 перпендикулярен этой плоско-

сти. Также определим вектор 𝐧 – единичную внешнюю нормаль к поверхности. Таким 

образом 𝑸𝑆 = 𝑄𝑆𝝉𝑆 , 𝑸𝑅𝑎𝑑 = 𝑄𝑅𝑎𝑑(𝜑)𝐧 , 𝑸𝐸 = 𝑄𝐸(𝜑)(−𝐧).  Для представления результа-

тов вводится цилиндрическая система координат с углом 𝜑, изображенная на рис. 2. 

 

 

Рис. 1. Схема тепловых потоков на внешней границе 
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Рис. 2. Положение космического аппарата на солнечно-синхронной орбите и вид 

диффузного излучения Земли 

На рисунке 3 показано в масштабе положение космического аппарата на орбите вы-

сотой 400 км. В работе [31] излучение Земли моделировалось как параллельно-направ-

ленный поток света, что подразумевает малость и удаленность источника света от при-

емника.  

 
Рис. 3. Положение космического аппарата на орбите высотой 400 км, с сохранением 

масштабных отношений 

 

Как видно из рис. 3, Земля по сравнению с космическим аппаратом, несмотря на 

большую высоту орбиты, не может быть приближена материальной точкой, поэтому из-

лучение Земли будет определяться, исходя из нескольких допущений. Во-первых, Земля 

– сферическое тело, которое излучает собственное тепло со средней мощностью 341 

Вт/м2. Это излучение диффузно, причем локальными отклонениями (которые могут быть 
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связаны с разницами температур, облачностью, типом земного покрова или океана и др. 

причинами) пренебрегаем, считая интенсивность излучения равномерной по всей по-

верхности (рис. 2). Во-вторых, помимо собственного теплового излучения, от Земли ис-

ходит поток отраженного солнечного излучения. Считается, что этот поток также распро-

страняется диффузно, поэтому по форме зависимости собственного теплового и отра-

женного солнечного излучения совпадают, а величины соотносятся как 
𝑞𝛼

𝛼𝑄𝑆
:
𝑞𝐸

𝑄𝐸
≅ cos 𝜃 

[19]. В-третьих, альбедо Земли определяется по таблицам из сборника [21], с учетом по-

правки, связанной с большим наклонением орбиты. Эффективные коэффициенты погло-

щения собственного излучения Земли 𝐴𝑎𝐸   и отраженного солнечного излучения 𝐴𝑎𝑆 раз-

личны и приведены выше. 

Определив 𝜆 как угол между направлением к центру Земли и внешней нормалью 

малого элемента космического аппарата, получаем зависимость мощности излучения 

Земли (собственного и отраженного солнечного), поглощаемой этим малым элементом, 

от 𝜆. На рисунке 4 приведены два графика – собственно описанная зависимость погло-

щаемого теплового потока (красным) и используемое при расчете численное приближе-

ние полиномом 4-й степени (зеленым).  

 

 
 

Рис. 4. Зависимость теплового потока Земли, поглощаемого малым плоским элементом 

границы космического аппарата, от угла между направлением к центру Земли и нормалью 

этого плоского элемента (красным). Используемое численное приближение (зеленым) 

 

Приведем формулы, проиллюстрированные на графике на рис. 4. Подробно их вы-

вод описан в работе [17], обобщения для других случаев можно найти в работе [17].  

{
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

𝑄𝐸𝑎 = 𝑄𝑇𝑜𝑡
cos  𝜆
𝐻2

, 𝜆 + 𝜑𝑚 <
𝜋
2

𝑄𝐸𝑎 = 𝑄𝑇𝑜𝑡 [
𝜋
4 −

1
2 arcsin [

(𝐻2 − 1)
1
2

𝐻 sin 𝜆
] +

+
1
2𝐻2

{cos 𝜆 arccos [−(𝐻2 − 1)
1
2

1
tan 𝜆

] − (𝐻2 − 1)
1
2[1 − 𝐻2 cos2 𝜆]

1
2}] ,

𝜆 + 𝜑𝑚 >
𝜋
2

 

𝑄𝑇𝑜𝑡 = 𝑄𝐸  𝐴𝑎𝐸 + 𝑄𝑆 𝐴𝑎𝑆  𝛼 cos 𝜃, 
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𝐻 =
𝑅𝑠𝑎𝑡
𝑅𝐸

,  𝜑𝑚 = arcsin
1

𝐻
. 

Стоит отметить, что полученное распределение зависит от оптических свойств ма-

териала внешней границы (эффективных коэффициентов поглощения 𝐴𝑎𝐸 , 𝐴𝑎𝑆), безраз-

мерной высоты орбиты 𝐻, наклонения орбиты 𝜃. Можно еще раз подчеркнуть, что полу-

ченная функция, приведенная на рис. 4, справедлива для условий солнечно-синхронной 

орбиты с наклонением 𝜃 = 94°, радиусом орбиты 𝑅𝑠𝑎𝑡=𝑅𝐸+400 км, и для материала с оп-

тическими свойствами 𝐴𝑎𝐸 , 𝐴𝑎𝑆 алюминия, приведенными в табл. 1. Кроме того, прене-

брежение излучением Земли в данном случае (в связи с малыми 𝐴𝑎𝐸) приведет к доста-

точно малым (менее 10%) погрешностям. Как говорится, например, в работе [33], эле-

менты космических аппаратов, активно излучающие инфракрасное излучение (как при-

мер радиаторы), могут испытывать более значительный нагрев за счет излучения Земли.  

 
а                                                    б 

 

Рис. 5. а) Выделенные в рефлекторе типы элементов с различной  

(по отношению к солнечным лучам) ориентацией 

б) Ориентация элемента каркаса рефлектора, используемая система координат,  

𝛼𝑐 –отклонение солнечных лучей от нормали, 

 𝜓 – центральный угол, стягиваемый светопоглощающей полосой 

 

По результатам работы [31], использование медной фольги в качестве материала 

внешнего покрытия приводит к перегреву, а использование только алюминиевой – наобо-

рот, к недостаточному нагреву. Для достижения требуемых температур предлагается вве-

сти светопоглощающую полосу – область внешней границы с отличными от остальной 

внешней границы оптическими свойствами (рис. 5, б). Это отличие может быть техниче-

ски достигнуто различными способами (различные степени шероховатости, использова-

ние сплавов, различных светопоглощающих покрытий). В рамках данной работы, прове-

дено исследование возможности достижения нужной температуры использованием раз-

личных материалов с известными свойствами, применение которых при создании кон-

струкции целесообразно ввиду их доступности и стоимости. При моделировании счита-

лось, что основной материал внешней границы – алюминиевая фольга, а светопоглоща-

ющая полоса выполнена из меди. Таким образом, для этих областей отличаются матери-

альные константы 𝐴𝑎𝐸 , 𝐴𝑎𝑆, 𝜀, 𝑘 (приведены в табл. 1). На рисунке 5, б показан централь-

ный угол 𝜓,  стягиваемый светопоглощающей полосой. Также на этом рисунке вводим 

угол 𝛼𝑐 – угол между направлением падения солнечного излучения и плоскостью осевого 

сечения цилиндра (между векторами 𝝉𝑆 и 𝝉𝑆𝑛). Для выделенных типов элементов (рис. 5, 

а) главным отличием являются различные углы падения солнечного света. Будем учиты-

вать его с помощью различных 𝛼𝑐 . По результатам моделирования, изменение 
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ориентации земного излучения относительно моделируемого образца (смещение направ-

ления к центру Земли) приводит к небольшим смещениям в полях равновесных темпера-

тур, но их минимальные и максимальные значения практически не изменяются (различия 

менее 1%). Поэтому при расчетах считаем, что Земля находится с противоположной от 

Солнца стороны. В таблице 2 приведем значения углов для различных выделенных типов 

элементов. 

Установим геометрические параметры моделируемой конструкции. Элемент ре-

флектора представляем в виде полого составного цилиндра с высотой ℎ = 1м, 𝑟 – внут-

ренний радиус, 𝑅 – внешний радиус, 𝑅𝑖 ,    𝑖 = {1,2,3} – радиус концентрической окруж-

ности, по которой проходит граница материалов (фольги, силикона либо препрега). Ну-

мерация 𝑅𝑖 производится в порядке возрастания (из центра круга).  

Таблица 2. Углы αс между направлением падения солнечного излучения и осевой плоскостью 

цилиндра для различных типов элементов каркаса 

Элемент № αс, ° cos αс 

1 0 1 

2 0 1 

3 25 0.9 

4 41 0.75 

5 60 0.5 

 

Уточним связь между оптическими константами 𝜀 – коэффициент излучения (сте-

пень черноты), 𝐴𝑎𝐸 = 𝜀 – эффективный коэффициент поглощения земного излучения ма-

териалом внешней стенки цилиндра, 𝐴𝑎𝑆 − эффективный коэффициент поглощения сол-

нечного излучения материалом внешней стенки цилиндра,  𝐴𝑟𝑆 – эффективный коэффи-

циент отражения солнечного света. Так как стенки цилиндра абсолютно непрозрачны, 

коэффициенты отражения и поглощения по определению связаны равенством 𝐴𝑎 + 𝐴𝑟 =
1. Следствием из закона Кирхгофа является соответствие (совпадение) степени серости 

ε и коэффициента поглощения 𝐴𝑎 в случае поглощения монохромного света. Такое же 

соответствие выполняется в случае, когда поглощаемый и излучаемый поток имеют оди-

наковый (или в нашем случае приблизительно схожий) спектральный состав (𝐴𝑎𝐸 = 𝜀). 
Для обеспечения долгосрочного требуемого режима работы космических аппаратов 

также применяются специальные покрытия, обладающие, как правило, низкими эффек-

тивными коэффициентами 𝐴𝑎 и 𝜀 [33]. 

Излучение в окружающий космос происходит согласно закону Стефана–Больц-

мана: 

𝑄𝑅𝑎𝑑 = 𝜎𝜀𝑇4,   

где 𝜎 = 5.67 ∗ 10−8,
Вт

м2K4
 – постоянная СтефанаБольцмана, 𝜀 – коэффициент излучения, 

𝑇 – локальная температура стенки цилиндра. 

Нормальная составляющая теплового потока Солнца при достижении внешней гра-

ницы частично отражается и частично поглощается. Учитывая, что поглощаемый поток 

не может быть отрицательным (в теневой области он нулевой), после преобразований 

получим: 

𝑄𝑆𝑎 = 𝐴𝑎𝑆 𝑄𝑆 (𝝉𝑆 ∙ 𝝉𝑆𝑛)  max(−𝝉𝑆𝑛 ∙ 𝐧, 0) =  𝐴𝑎𝑆 𝑄𝑆 cos (𝛼𝑐) max(−𝝉𝑆𝑛 ∙ 𝐧, 0),  

Тепловой поток на внешней границе: 

𝑄 = 𝑄𝑆𝑎 + 𝑄𝐸𝑎 − 𝑄𝑅𝑎𝑑.                                                        (1) 
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Во внутренних областях составляющих цилиндров ставится классическая задача 

теплопроводности: 
𝜕𝑇

𝜕𝑡
− æ∆𝑇 = 0,æ =

𝑘

𝜌 𝑐
, 

где 𝜌, 𝑐, æ, 𝑘 − плотность, теплоемкость, коэффициенты температуропроводности и теп-

лопроводности материала соответственно, ∆ – оператор Лапласа. На границах двух сред 

накладывается условие на нормальную к поверхности составляющую теплового потока: 

−𝑘 grad 𝑇 ∙ 𝐧 = 𝑸п ∙ 𝐧 = 𝑄, (2) 

где grad 𝑇– градиент температуры,  𝐧 – единичная нормаль к внешней поверхности 𝑆0, 

𝑸п – полный вектор теплового потока, 𝑄 – величина нормально поглощаемого теплового 

потока. Можно отметить, что модуль вектора 𝑸п и величина 𝑄 отличаются, так как в 𝑸п 

входит помимо нормального еще и перенос тепла вдоль границы двух тел S0. Для внеш-

ней стенки 𝑆0 величина 𝑄 определяется формулой (1).  

Для соприкасающихся внутренних границ областей 𝑆𝑖 задается идеальный тепло-

вой контакт: 

{
𝑇1|𝑆𝑖 = 𝑇2|𝑆𝑖

𝑸п1 ∙ 𝐧1|𝑆𝑖 = −𝑸п2 ∙ 𝐧2|𝑆𝑖
, 

где 𝑆𝑖 – поверхность контакта, 𝑇 − температура,  𝑸п − полный вектор теплового потока, 

𝐧 − внешняя нормаль, причем величины с индексами 1 и 2 относятся к различным телам 

на их общей границе. На внутренней границе 𝑆 происходит лучистый теплообмен за счет 

теплового излучения внутренних стенок цилиндра. Подробный вывод формул приведен 

в работе [31], здесь приведем конечный результат: 

𝑄 = 𝜀 [∫(𝜀𝜎𝑇1
4 + (1 − 𝜀)𝑄пад 1)

(𝒍 ∙ 𝐧1)(−𝒍 ∙ 𝐧2)

𝜋|𝒍|4
𝑆

𝑑𝑆 − 𝜎𝑇2
4] , (3) 

где 𝑄 − модуль нормальной составляющей вектора теплового потока, определяемый для 

точки внутренней границы, 𝑇2 − температура в этой точке, величины 𝑇1, 𝐧1, 𝑄пад 1 отно-

сятся к промежуточной точке внутренней поверхности, которая пробегает всю границу 𝑆 

при интегрировании,  𝑄пад 1 −  нормальный тепловой поток, падающий суммарно на 1 

точку от всей внутренней поверхности 𝑆, 𝒍 − вектор, соединяющий первую точку со вто-

рой. Так как это выражение содержит внутри интеграла по внутренней поверхности 

𝑄пад 1, которое также определяется интегрально, для разрешения при численном модели-

ровании используют дискретный аналог приведенной выше формулы (3), при этом теп-

ловые потоки определяются итерационным образом (метод Ньютона–Рафсона). Реализа-

ция этого метода выполняется встроенным в пакет Ansys модулем Radiosity. 

Решение стационарной задачи не зависит от начальных условий, но так как мы ре-

ализуем численно итерационный поиск, то сформулируем начальные условия для пол-

ноты постановки. Во всей расчетной области задается начальная температура T(x) =
20°C. 

2. Реализация в пакете Ansys и результаты вычислений 

Поставленная задача решалась численно с использованием вычислительного па-

кета Ansys. Численное моделирование имеет смысл использовать, так как запуск опыт-

ного образца в космос требует больших затрат, и с помощью численного эксперимента 

можно получить предварительную оценку результата. 
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Рассматривается набор связанных соосных цилиндрических элементов, особенно-

сти которых подробно изложены в работе [31]. Внутренняя цилиндрическая полость 

имеет радиус 84 мм, затем идут: слой силикона толщиной 1 мм, слой препрега толщиной 

2 мм, слой силикона 1 мм, слой фольги снаружи 0,03 мм (𝑟 = 84, 𝑅1 = 85, 𝑅2 = 87, 𝑅3 =
88, 𝑅 = 88.03 мм).  

 
                        а                                  б                                  в                                     г 

Рис. 6. Распределение температур в элементах различных типов, °C  

(1,2 тип – а, 3-б, 4-в, 5-г), в случае 𝜓=30° 

Слои силикона введены для предотвращения слипания структуры из препрега и 

уменьшения возможных испарений, составляющих при протекании реакции полимери-

зации. Малая толщина внешнего слоя фольги приводит к необходимости использования 

достаточно мелких конечных элементов, размеры которых сопоставимы с толщиной 

этого слоя (0.03 мм). Была проведена проверка сходимости, отличие результатов исполь-

зуемого разбиения от более мелкого менее 1%. 

На рисунке 6 приведены результаты вычислений для случая, когда все типы элемен-

тов имеют одинаковую величину поглощающей полосы 𝜓 = 30°. Так как достаточной 

для протекания реакции мы считаем температуру в 160°C, можно сделать вывод, что эле-

менты 1, 2, 3 типов в таком случае достаточно хорошо прогреты, но элементы 4 и осо-

бенно 5 типа нагреваются недостаточно сильно. Для отверждения всех элементов потре-

буется либо увеличить размеры 𝜓 светопоглощающей полосы на требуемых элементах 

(в соответствии с графиками на рис. 7), либо повернуть всю конструкцию так, чтобы на 

элементы нужных типов солнечный свет падал под углом, более близким к нормальному 

(приблизительный минимум 70°).  

Для регулирования стационарных температур предлагалось изменять размеры све-

топоглощающей полосы, были построены графики зависимостей минимальных и макси-

мальных стационарных температур конструкции от угла падения солнечного света и ве-

личины поглощающей полосы (рис. 7, 8). 

На графиках (рис. 7, 8) вертикальными пунктирными линиями обозначены значе-

ния 𝛼𝑐,  соответствующие выделенным типам элементов (табл. 2), а горизонтальной 

пунктирной линией – требуемая температура для полноценного протекания реакции от-

верждения. Исходя из графиков, для каждого типа элементов можно подобрать соответ-

ствующую величину светопоглощающей полосы, достаточную для достижения требуе-

мых температур. Также возможно проконтролировать величину максимальных темпера-

тур, которые могут в определенных случаях превышать допустимые значения (>200 °C), 

что нежелательно, так как может провести к разрушению составляющих конструкции. 
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На основании проведенных расчетов сделан вывод о том, что в случае αс=75° и 𝜓 = 10° 
температура будет существенно ниже требуемой. В связи с этим расчет для данного слу-

чая не был произведен для экономии времени и вычислительных ресурсов.  

 

Рис. 7. Минимальные температуры в цилиндре, в зависимости от направления солнеч-

ного излучения 𝛼𝑐 и величины поглощающей полосы 𝜓, °C 

  

Рис. 8. Максимальные температуры в цилиндре, в зависимости от направления сол-

нечного излучения 𝛼𝑐 и величины поглощающей полосы 𝜓, °C 

 

Одним из возможных плюсов данной конструкции является возможность регули-

ровать получаемый от Солнца тепловой поток, изменяя ориентацию конструкции отно-

сительно Солнца. Так, поворот поглощающей полосы в затемненную область приведет к 

сильному уменьшению статических температур. 

 

Заключение 

Рассмотрено статическое температурное состояние каркаса рефлектора космиче-

ского радиолокатора в условиях солнечно-синхронной орбиты. Оценено влияние Зем-

ного излучения на элементы каркаса. С помощью предложенного способа изменения 

внешнего покрытия можно добиться температур, достаточных для протекания реакции 

полимеризации. Если по техническим причинам создание светопоглощающей полосы 

нежелательно, возможно оценить температуры для поэтапного отверждения конструк-

ции, путем поочередного ориентирования на солнечную сторону отдельных элементов. 

Тип 1,2 Тип 3 Тип 4 Тип 5 

Тип 1,2 Тип 3 Тип 4 Тип 5 
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Описанная методика может быть применена для проектирования конструкций из различ-

ных композитных материалов, имеющих другие температурные режимы отверждения. 

Таким образом, отверждение пневматически раздуваемых в космосе опорных кон-

струкций за счет нагрева солнечным светом представляется возможным, при использо-

вании описанных в работе материалов внешнего покрытия для достижения нужных тем-

ператур. Такие конструкции могут быть использованы для создания крупногабаритных 

разворачиваемых антенн, рефлекторов и других конструкций, требующих жесткого опор-

ного каркаса. Исследуемый материал (ВСТ-1208) обладает рядом положительных 

свойств, позволяющих использовать его в качестве связующего для проектируемой кон-

струкции. Он способен достаточно долгое время находиться на взлетной площадке, не 

отверждаясь в ожидании запуска. В ходе реакции практически отсутствует испарение ле-

тучих компонентов. 
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