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Мета статті – розробка моделей для оцінки маси космічної індустріальної платформи та її модулів.
На початковому етапі розробки нового космічного апарата існує обмежений набір вихідних даних. Щодо
космічної індустріальної платформи такими є: склад основних та допоміжних модулів; параметри техно-
логічних процесів, що реалізуються на платформі (рівень вакууму та невагомості, енергетична потужність
обладнання тощо); склад технологічного обладнання для виробництва на індустріальній платформі. Особ-
ливістю проєктування індустріальної платформи є те, що практично відсутні теоретичні роботи, що
пов’язані з вибором параметрів платформи і логікою її проєктування на етапі концептуального проєкту-
вання. Процес проєктування в даній роботі розглядається стосовно до етапу концептуального проєктуван-
ня. Цей етап характеризується тим, що про систему, що розробляється, відомо лише загальне уявлення про
її компоновку, про типи передбачуваних основних службових систем, про деякі вихідні дані та параметри
технологічних процесів, що планується реалізувати на платформі. Процес проєктування нової складної
космічної системи, до якої належить індустріальна платформа, представляє собою багаторівневий ітера-
ційний і оптимізаційний процес, під час якого визначаються і уточнюються її характеристики і масове
зведення. Розроблено модель для оцінки маси індустріальної платформи та її модулів, при розробці якої
проведено декомпозицію платформи і її складових до рівня елементів системи. Проведено статистичний
аналіз масових часток бортових систем космічних апаратів. Визначено середні показники часток мас із
досліджуваної вибірки космічних апаратів та їх відповідні показники розсіяння (дисперсія, середнє квад-
ратичне відхилення). Для середніх показників і дисперсії визначено довірчі інтервали з надійною імовір-
ністю 99,9 відсотка. Подальші дослідження з проєктування космічних індустріальних платформ плануєть-
ся проводити з урахуванням визначених масових часток систем супутників з урахуванням відповідних
довірчих інтервалів, а саме мінімально і максимально можливих мас для тієї чи іншої системи.

Ключові слова: космос, концептуальне проєктування, індустріальна платформа, модуль, вагова
модель, статистичні показники.

The goal of this paper is to develop mass models of a space industrial platform and its modules. At the ini-
tial stage of development of a new spacecraft, a limited set of basic data is available. For a space industrial plat-
form, they are as follows: the configuration of its main and auxiliary modules, the parameters of the technological
processes to be implemented on the platform (the vacuum and the microgravity level, the equipment energy ca-
pacity), and the manufacturing equipment configuration. A feature of industrial platform design is that there are
few, if any, theoretical works on the choice of platform parameters and the logic of platform conceptual design. In
this paper, the design process is considered as applied to the conceptual design stage. This stage is characterized
by that nothing is known about the system to be developed except for the general concept of the platform layout,
the expected types of the main service systems, some basic data, and the parameters of the technological processes
to be implemented on the platform. The process of designing a new complex space system such as an industrial
platform is a multilevel iterative and optimization process, during which its characteristics and the mass fractions
of its components are determined and refined. The paper presents a mass model of an industrial platform and its
modules, in whose development the platform and its components were decomposed to the level of system ele-
ments. A statistical analysis of the mass fractions of the onboard spacecraft systems was carried out. The mean
values of the mass fractions for the sample of spacecraft under study and their scattering coefficients (the disper-
sion and the mean square deviation) were determined. For the mean values and the dispersion, 99.9 confidence
intervals were determined. Further studies on the design of space industrial platforms are planned to be carried
using the mass fractions of satellite systems and the confidence intervals, namely, the minimum and the maximum
possible mass for a particular system, determined in this study.

Keywords: space, conceptual design, industrial platform, module, weight model, statistical parameters.

Вступ. Використання космічних індустріальних платформ при індустріа-
лізації космосу у майбутньому дозволить вирішити проблеми глобального
потепління та обмеженості існуючих земних ресурсів [1]. На початковому
етапі розробки нового космічного апарата у розробників, як правило, в наяв-
ності обмежений набір вихідних даних. Так, при розробці космічної індустрі-
альної платформи (КІП) є наступні вихідні дані: склад основних та допоміж-
них модулів; параметри технологічних процесів, що реалізуються на платфо-
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рмі (рівень вакууму та мікрогравітації, енергетична потужність обладнання
тощо); склад технологічного обладнання для виробництва на індустріальній
платформі [2, 3]. Особливістю проєктування КІП є те, що відсутні теоретичні
роботи, що пов’язані з вибором параметрів платформи і логікою її проєкту-
вання на етапі концептуального проєктування. Процес проєктування нової
складної космічної системи, до яких належить індустріальна платформа,
представляє собою багаторівневий ітераційний і оптимізаційний процес, під
час якого визначаються і уточнюються її характеристики і масове зведення.
На початковому етапі визначається структура системи, що проєктується.
Структуру КІП запропоновано в [2] та розвинено в [3].

Постановка задачі. Процес проєктування в даній роботі розглядається
стосовно до етапу концептуального проєктування. Цей етап характеризується
тим, що про систему, що розробляється, відомо лише загальне уявлення про
її компоновку, про типи передбачуваних основних службових систем, про
деякі вихідні дані та параметри технологічних процесів, що планується реалі-
зувати на платформі. З літератури та нормативних документів щодо проєкту-
вання космічних систем [4 – 13] відомо, що на початковій стадії концептуа-
льного проєктування (стадія передпроєктних досліджень) після визначення
структури нового космічного апарата необхідно провести аналіз мас його
складових на базі статистичних даних. Це дозволить при заданій масі корис-
ного навантаження, в нашому випадку технологічного обладнання для вироб-
ництва, по відомим величинам приведених мас визначити стартову масу КІП.

Метою даної роботи є розробка масових моделей космічної індустріаль-
ної платформи та її модулів.

В загальному вигляді КІП складається з основних та допоміжних моду-
лів. Початкова маса індустріальної платформи К Пm визначається сумою мас
основних ОМm , допоміжних ДМm та промислового ПМm модулів:

  К П ОМ ДМ ПМm m m m . (1)

Маса основних модулів КІП визначається як сума мас: конструкції
К П
Кm , модуля керування МКm , енергетичного комплексу ЕКm , модуля за-

безпечення теплового режиму платформи К П
МЗТРm , модуля забезпечення оріє-

нтації і стабілізації К П
МЗОСm , бортових маніпуляторів БМm , модуля командної

радіолінії К П
МКРЛm , приймальних доків ПДm та відвантажувальних доків ВДm

і описується як:

.

К П К П К П
ОМ К МК ЕК МЗТР МЗОС

К П
БМ МКРЛ ПД ВД

m m m m m m

m m m m

     

   

Конструкція індустріальної платформи. Несуча конструкція індустрі-
альної платформи включає основні несучі елементи (герметичні та негерме-
тичні відсіки, ферми), внутрішні каркаси модулів, механізми та екрани (за-
хист від фрагментів космічного сміття, радіаційний захист, поглиначі елект-
ромагнітних хвиль тощо).

Несучі герметичні та негерметичні відсіки та ферми разом із стикуваль-
ними пристроями, що входять до складу системи стикування приймального
та відвантажувального модулів, об'єднують конструкцію станції в єдине ціле.
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Герметичні відсіки забезпечують збереження унікального технологічного
обладнання та його захист від впливу факторів космічного простору.

Ферми служать для розміщення великих виносних елементів станції: со-
нячних батарей, радіаторів системи забезпечення теплових режимів і техно-
логічного устаткування. Маса конструкції К П

Кm залежить від мас: герметич-
них відсіків К П

ГВm , негерметичних відсіків К П
НГВm , ферм К П

Фm , внутрішніх
каркасів модулів К П

ВКm , захисних екранів К П
ЗЕm і визначається за формулою

    К П К П К П К П К П К П
К ГВ НГВ Ф ВК ЗЕm m m m m m .

Модуль керування. Модуль керування КІП можна умовно поділити на
дві частини: керування бортовими системами платформи і керування техно-
логічними процесами, що реалізуються на платформі. Головною задачею мо-
дуля керування індустріальною платформою є об’єднання її модулів в єдиний
інформаційно-логічний комплекс.

До складу модуля керування КІП входять: бортова цифрова обчислюва-
льна система, модуль керування бортовими системами та модуль керування
технологічним процесом. Таким чином маса цього модуля залежить від мас:
бортової обчислювальної системи БЦОСm , модуля керування бортовими сис-
темами МКБСm , модуля керування технологічним процесом МКТПm та визна-
чається наступним чином

  МК БЦОС МКБС МКТПm m m m .

Енергетичний комплекс. Енергетичний комплекс складається с борто-
вої енергетичної системи і розподіленої енергетичної системи. Маса даного
комплексу залежить від маси бортової енергетичної системи БЕСm та маси
розподіленої енергетичної системи РЕСm і визначається за допомогою виразу

 ЕК БЕС РЕСm m m .

Бортова енергетична система (БЕС) має у своєму складі сонячні батареї,
акумуляторні батареї, струмопровідні кабелі, систему керування зарядом
акумуляторних батарей. Маса БЕСm визначається сумою мас: сонячних бата-
рей БЕС

СБm , акумуляторних батарей БЕС
АБm , ядерної установки БЕС

ЯУm , струмоп-
ровідних кабелів БЕС

СКm та модуля керування зарядом-розрядом акумулятор-
них батарей БЕС

МКБm і описується наступним чином

    БЕС БЕС БЕС БЕС БЕС
БЕС СБ ЯУ АБ СК МКБm m m m m m . (2)

У разі недостатнього енергозабезпечення бортової системи використову-
ється допоміжна розподілена енергетична система. Одним із варіантів реалі-
зації розподіленої системи є використання модулів накопичення електроене-
ргії. Ці модулі розміщено на орбітах, які компланарні до орбіти КІП. Модулі
накопичення енергії виконано у вигляді угрупування енергетичних космічних
апаратів (ЕКА), головна функція яких накопичувати, зберігати та передавати
енергію до КІП.

Конструктивно ЕКА складається із платформи, системи забезпечення те-
плового режиму, системи забезпечення орієнтації і стабілізації, акумулятор-



78

них батарей, системи передачі енергії до КІП. Існує декілька способів пере-
дачі енергії від ЕКА до КІП: контактний та безконтактний.

При контактній передачі енергії ЕКА зв’язані з енергетичною системою
КІП за допомогою струмопровідних тросів. У цьому випадку маса ЕКА

ЕКАm визначається сумою мас: платформи ЕКА
Пm , системи забезпечення орі-

єнтації і стабілізації ЕКА
МЗОСm , системи забезпечення теплового режиму ЕКА

МЗТРm ,
сонячних батарей ЕКА

СБm , струмопровідних кабелів ЕКА
СКm , модуля керування

зарядом-розрядом батарей ЕКА
МКБm , акумуляторних батарей ЕКА

АБm

.

ЕКА ЕКА ЕКА ЕКА ЕКА
ЕКА П МЗОС МЗТР СБ СК

ЕКА ЕКА
МКБ АБ

m m m m m m

m m

     

 

Маса контактної розподіленої енергетичної системи визначається насту-
пним чином

 РЕС ЕКА СТm m m ,

де СТm – маса струмопровідних тросів, за допомогою яких ЕКА з’єднується з
КІП.

При безконтактній передачі енергії ЕКА забезпечують модулем перетво-
рення електричної енергії в електромагнітну. Далі за допомогою антени, яку
розміщено на ЕКА, електромагнітний сигнал передається до КІП. Для отри-
мання цього сигналу індустріальна платформа оснащується модулем прий-
мання електромагнітного сигналу (ЕМС) від ЕКА. Модуль приймання елект-
ромагнітного сигналу оснащається спеціальною приймальною антеною-
ректеною та модулем перетворення електромагнітного сигналу в електрич-
ний. Коли електромагнітний сигнал від ЕКА прийнято, проводиться зворотна
процедура по перетворенню електромагнітного сигналу в електричний і за
струмопровідним кабелем передається до КІП і проводиться зарядження
акумуляторних батарей. При такій конфігурації маса ЕКА визначається як
сума мас: модуля перетворення електричного сигналу в електромагнітний

МПЕЕМm ; антени, що передає електромагнітний сигнал АПm ; модуля перет-
ворення електромагнітного сигналу в електричний сигнал. Маса безконтакт-
ної розподіленої енергетичної системи у цьому випадку визначається як

 РЕС ЕКА МПСm m m ,

1
,

ЕКА ЕКА ЕКА ЕКА ЕКА ЕКА
ЕКА П МЗОС МЗТР СБ СК МКБ

ЕКА
АБ МПС АП

m m m m m m m

m m m

      

  

2
    МПС МПС МПС

МПС П МЗОС МЗТР АРП МПСm m m m m m .

1
,МПС АПm m – маси відповідно модуля перетворення електричного сигналу в

електромагнітний і антени, що його передає; , , , ,ÌÏÑ ÌÏÑ ÌÏÑ
ÌÏÑ Ï ÌÇÎÑ ÌÇÒÐm m m m

2
,ÀÐÏ ÌÏÑm m – маси відповідно модуля прийому електромагнітного сигналу,

платформи модуля перетворення сигналу, модуля забезпечення орієнтації і
стабілізації модуля перетворення сигналу, модуля забезпечення теплового
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режиму модуля перетворення сигналу, антени-ректени, що приймає електро-
магнітний сигнал, і модуля, що його перетворює в електричний.

Модуль забезпечення теплового режиму. Під час орбітального польоту
на КІП діють зовнішні та внутрішні теплові потоки. До зовнішніх можна від-
нести випромінювання Сонця, випромінювання Сонця, що відбите від Землі,
та власне випромінювання Землі. В залежності від кількості теплової енергії,
яку потрібно відвести від КІП, модуль забезпечення теплового режиму може
містити пасивну і активну складові.

Пасивна частина виконується у вигляді масивів екранно-вакуумної теп-
лоізоляції (ЕВТІ) і використовується переважно для захисту бортової апара-
тури від дії теплових потоків космічного простору. На початковому етапі
проєктування маса ЕВТІ має наступну функціональну залежність

1

k

ЕВТ
ЕВТ i

i

m m ,

де ЕВТ
im – маса і-го шару теплоізоляції; k – кількість шарів теплоізоляції.

Під час реалізації технологічних процесів на КІП буде виділятися значна
кількість теплової енергії. Наслідок того, що ЕВТІ здатна захищати лише від
зовнішніх теплових потоків, для забезпечення заданого теплового режиму
технологічного обладнання необхідно використання активної складової мо-
дуля забезпечення теплового режиму – системи терморегулювання (СТР), маса
якої залежить від маси системи теплових труб ТТm , маси рідини-холодоагенту

РХАm , маси системи циркуляції холодоагенту СЦХm , маси системи радіаторів-
випромінювачів РВm . Маса СТР СТРm визначається за формулою

   СТР ТТ РХА СЦХ РВm m m m m .

В нульовому наближенні маса СТР представляється як функція від холо-
допродуктивності К ПQ та часу орбітального існування індустріальної плат-
форми К П

ОT і визначається за допомогою наступного виразу [13]

   0,8 0,25
110 0,2   К П К П

СТР Оm Q T .

Холодопродуктивність платформи визначається наступною залежністю [13]:
 , , , , , , ,  К П
C A З ТО БС П А AQ f Q Q Q Q Q S ,

де , , , ,C A З ТО БСQ Q Q Q Q – теплові потоки сонячного випромінювання, альбедо
Землі, земного випромінювання, випромінювання технологічного обладнання
та бортових систем відповідно; ПS – площа проєкції на площину потоку ви-
промінювання; А – коефіцієнт поглинання поверхні; A – коефіцієнт ви-
промінювання поверхні.

Модуль забезпечення орієнтації і стабілізації. Даний модуль склада-
ється з системи датчиків орієнтації і стабілізації та виконавчих органів. Сис-
тема датчиків включає в себе: зоряний датчик, датчик системи навігації, со-
нячний датчик, магнітометр, гравіметри, які встановлено в зоні розміщення
технологічного обладнання промислового модуля для контролю рівня граві-
таційних мікроприскорень, в залежності від технологічного процесу, що реа-
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лізується на КІП. В залежності від вимог до точності орієнтації і стабілізації
та вібраційних навантажень виконавчі органи мають наступний перелік: ма-
ршовий ракетний двигун, газодинамічні ракетні двигуни, електромагніти,
гіродини. Модуль забезпечення орієнтації та стабілізації (МЗОС) КІП суміс-
но з МК керує виконавчими органами платформи в режимах корекції орбіти,
орієнтації та стабілізації станції. Ця система забезпечує стабілізацію при сти-
куванні, включаючи автономне наведення на сервісний космічний апарат, що
стикується до платформи, а також стабілізацію для забезпечення нормально-
го функціонування технологічного обладнання. Система орієнтації та стабілі-
зації здійснює автономну навігацію з використанням командних приладів, а
також надає дані щодо положення Сонця для орієнтації сонячних батарей та
радіаторів системи терморегулювання. Маса МЗОС К П

МЗОСm визначається су-
мою мас: зоряного датчика МЗОС

ЗДm , датчика системи навігації МЗОС
ДСНm , соняч-

ного датчика МЗОС
СДm , магнітометра МЗОС

Мm , акселерометрів МЗОС
Аm , маршового

ракетного двигуна МЗОС
МРДm , газодинамічних ракетних двигунів МЗОС

ГРДm , елект-
ромагнітів МЗОС

ЕМm , двигунів-маховиків МЗОС
ДМm , системи зберігання та подачі

робочої речовини до двигунів МЗОС
ЗПРm і визначається як

.

К П МЗОС МЗОС МЗОС МЗОС МЗОС
МЗОС ЗД ДСН СД М А

МЗОС МЗОС МЗОС МЗОС МЗОС
МРД ГРД ЕМ ДМ ЗПР

m m m m m m

m m m m m

     

    

Бортові маніпулятори. Бортові роботизовані маніпулятори на індустрі-
альній платформі виконують функцію захоплення та переміщення по плат-
формі різноманітних вантажів. Це може бути сировина, яку доставляє сервіс-
ний космічний апарат (СКА), продукти первинної або вторинної переробки
та готова продукція. У загальному вигляді космічний маніпулятор складаєть-
ся з: базової конструкції, плечей, шарнірних суглобів, з’єднувальних при-
строїв, комп’ютера, що керує маніпулятором, відеокамер візування, освітлю-
вальних пристроїв. Маса одного маніпулятора К П

БМm визначається сумою мас
його складових [14]: базової конструкції БМ

БКm , плечей БМ
Пm , шарнірних суг-

лобів БМ
ШСm , з’єднувальних пристроїв БМ

ЗПm , комп’ютера, що керує маніпуля-
тором БМ

ККМm , відеокамер візування БМ
ВКВm , освітлювальних пристроїв БМ

ОПm і
описується наступним виразом

      К П БМ БМ БМ БМ БМ БМ БМ
БМ БК П ШС ЗП ККМ ВКВ ОПm m m m m m m m .

Приймальні доки. Приймальні доки призначені для прийому, ідентифі-
кації, дефрагментації і сортування сировини, що доставляється на індустріа-
льну платформу СКА. Для причалювання до КІП сервісних апаратів на плат-
формі встановлено спеціальні стикувальні системи, які виконують функції:
амортизації, компенсації початкового промаху, зчеплення, вирівнювання,
стягування, суміщення стику з остаточним вирівнюванням, жорстке
з’єднання, розстикування, штовхання СКА після роз’єднання. Зчеплення сер-
вісного апарата з доком може здійснюватися за допомогою спеціалізованого
маніпулятора. Система стикування складається із корпусу, стикувального
механізму та стикувального шпангоуту [15, 16]. Для інформаційного забезпе-
чення процесу наведення і зближення СКА із системою стикування та іден-
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тифікації вантажу на приймальному доці розміщуються оптичні та інфрачер-
воні датчики. Маса приймального доку К П

ПДm визначається сумою мас:
приймального маніпулятора ПД

ПМm , корпусу системи стикування ПД
КССm , сти-

кувального механізму ПД
СМm , стикувального шпангоуту ПД

СШm , оптичних дат-
чиків ПД

ОДm , інфрачервоних датчиків ПД
ЧДm і описується виразом

     К П ПД ПД ПД ПД ПД ПД
ПД ПМ КСС СМ СШ ОД ЧДm m m m m m m .

Відвантажувальні доки. Відвантажувальні доки необхідні для прича-
лювання СКА, навантаження на нього готової продукції чи напівфабрикату і
доставки до замовника. Конфігурація цих доків аналогічна приймальним до-
кам. Приймаємо, що маса відвантажувальних доків К П

ВДm дорівнює масі
приймальних доків К П

ПДm

К П К П
ВД ПДm m .

Допоміжні модулі. Допоміжні модулі КІП використовуються для забез-
печення функціонування технологічного обладнання, що встановлено в про-
мисловому модулі. Згідно з [3] маса допоміжних модулів К П

ДМm КІП визнача-
ється сумою мас: модуля вакуумування ДМ

МВm , модуля зберігання сировини
ДМ
МЗСm , модуля первинної обробки сировини ДМ

МПОСm , модуля подачі сировини
ДМ
МПСm , модуля відвантаження готової продукції ДМ

МВПm ; модуля зберігання
готової продукції ДМ

МЗПm і описується наступним чином

     К П ДМ ДМ ДМ ДМ ДМ ДМ
ДМ МВ МЗС МПОС МПС МВП МЗПm m m m m m m .

Промисловий модуль. На промисловому модулі встановлюється проми-
слове обладнання для виготовлення відповідної продукції, на якому можуть
бути реалізовані різні технологічні процеси, на виході яких виходять елемен-
ти конструкції об'єктів космічної техніки, а також нові речовини. На почат-
ковому етапі проєктування маса промислового модуля буде визначатися су-
марною масою технологічних установок, які встановлено на ньому відповід-
но до технологічного процесу згідно з [3].

Для визначення діапазонів мас модулів КІП сформовано статистичну ви-
бірку щодо складання масового зведення складових космічних систем, що
проєктується, фрагмент якої наведено в таблиці 1. Статистична вибірка скла-
дала 55 космічних систем.

Таблиця 1 – Фрагмент статистичної вибірки приведених мас модулів до
маси космічних систем

Космічна
система

(КС)

Приведена маса модуля im до маси КС КСm

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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В таблиці 1 позначено: К – конструкція КІП; Е – енергетичний модуль;
ТР – модуль забезпечення теплового режиму; ОС – модуль забезпечення орі-
єнтації і стабілізації; МК – модуль керування; МС – модуль стикування; БМ –
бортові маніпулятори; КН – корисне навантаження.

Для статистичного аналізу вибірки, отриманої з [17 – 24], розрахуємо ма-
тематичне очікування

jср
m , дисперсію jS , стандартне відхилення j та до-

вірчі інтервали за формулами [25]

1

1









j

n

ij ij
i

ср n

ij
i

m f
m

f
,

 
2 1

1










j
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ij ср ij
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j
ij

m m f
S

f
,

2j jS S ,

   

1 /2 1 /2
1 1

1 1

2 2
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2 2

2 2

1 1 ,

1 1
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 
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де ijm – приведена маса j-го модуля і-ї космічної системи; ijf – частота у

вибірці;
1

1


 
  

 

n

ij
i

t f – квантиль розподілу Стьюдента рівня 1
2

 . В робо-

ті для оцінок 1
2

 =0,999;  2

21 / 2 91,87185   ,  2
2 / 2 27,4677   –

значення критичних точок 2 -розподілу при 21
2

 і 2

2


. Для оцінок в робо-

ті 2 / 2 прийняте 0,999.
Розрахунок довірчих інтервалів проведено для визначення діапазонів ви-

бору певної системи з урахуванням визначеного рівня довіри. Ці діапазони
визначають гранично можливі значення мас на ту, чи іншу систему з огляду
теорії проєктування класичних супутникових систем. Результати статистич-
ного аналізу приведених мас підсистем КІП наведено в таблиці 2.
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Таблиця 2 – Результати статистичного аналізу приведених мас
підсистем індустріальної платформи

Модуль К ЕМ МЗТР МЗОС МК МС БМ КН
Матема-

тичне
очіку-
вання

jср
m

0,2425 0,2295 0,0811 0,1007 0,1705 0,0633 0,0633 0,2595

Диспер-
сія 2

jS
0,0092 0,0077 0,0043 0,0021 0,0179 0,0010 0,0010 0,0114

Стандар-
тне від-
хилення

jS

0,0960 0,0880 0,0655 0,0457 0,1336 0,0321 0,0321 0,1067

Довірчі
інтерва-
ли для

jср
m

(0,199937 –
0,285619)

(0,189525–
0,267883)

(0,053791–
0,111395)

(0,081246–
0,121717)

(0,113352–
0,231833)

Надмала
статисти-

ка

Надмала
статисти-

ка

(0,21029 –
0,304524)

Довірчі
інтерва-
ли для

2
jS

(0,00522 –
0,018468)

(0,004618–
0,015446)

(0,002496–
0,008347)

(0,001232–
0,00412)

(0,010558–
0,035314)

Надмала
статисти-

ка

Надмала
статисти-

ка

(0,006679 –
0,02234)

Висновок. Розроблено масову модель індустріальної платформи та її
модулів, при розробці якої проведено декомпозицію платформи і її складо-
вих до рівня елементів системи. Проведено статистичний аналіз масових час-
ток головних космічних систем супутників. Визначено середні показники
часток мас із досліджуваної  вибірки супутників та їх відповідні показники
розсіяння (дисперсія, середнє квадратичне відхилення). Для середніх показ-
ників і дисперсії визначено довірчі інтервали з надійною імовірністю 99,9
відсотка. Подальші дослідження з проєктування космічних індустріальних
платформ планується проводити з урахуванням визначених масових часток
систем супутників з урахуванням відповідних довірчих інтервалів, а саме мі-
німально і максимально можливих мас для тієї чи іншої системи.
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