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П Р Е Д И С Л О В И Е

Учебное пособие «Моделирование целевого функционирования 
космических аппаратов наблюдения с учетом энергобаланса» пред
назначено студентам специальности 160802 «Космические летатель
ные аппараты и разгонные блоки» и специальности 230301 «Моде
лирование и исследование операций в организационно-технических 
системах». Оно может быть использовано при изучении теоретиче
ского материала, при выполнении лабораторных работ, курсовых 
проектов и дипломном проектировании по дисциплинам данных 
специальностей.

Настоящее учебное пособие также может быть полезно специа
листам ракетно-космической отрасли.

В учебном пособии учтены современные требования к 
космическим аппаратам детального и оперативного наблюдения и 
тенденции их развития. Следует отметить, что многие разделы 
настоящего учебного пособия оригинальны, разработаны лично ав
торами и публикуются впервые.

Материал настоящего учебного пособия является логическим 
продолжением учебного пособия [1] «Основы устройства и модели
рования целевого функционирования космических аппаратов на
блюдения» авторов Куренкова В. И., Салмина В. В., Абрамова Б. А., 
изданного в 2006 г. в издательстве Самарского государственного аэ
рокосмического университета в рамках инновационной образова
тельной программы.

Авторы выражают глубокую признательность рецензентам: на
учному сотруднику ГНП РКЦ «ЦСКБ-Прогресс» профессору А. В. 
Соллогубу и доценту кафедры конструкции и проектирования лета
тельных аппаратов А. С. Кучерову за ценные замечания и рекомен
дации, которые были учтены при подготовке рукописи учебного по
собия к изданию.
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ВВЕДЕНИЕ

На показатели целевой эффективности космических аппаратов 
(КА) наблюдения существенное влияние оказывает мощность 
системы элекропитания. В процессе проектирования космических 
аппаратов наблюдения происходят постоянные уточнения и 
изменения их проектных характеристик, в частности характеристик 
электропотребления и циклограмм работы аппаратуры бортовых 
систем. Изменение проектных характеристик бортовой аппаратуры в 
процессе разработки рабочей документации может приводить к 
изменению энергобаланса на борту КА, влиять на программу работы 
целевой аппаратуры и, соответственно, на выполнение требований 
по отдельным параметрам функционирования КА по целевому 
назначению.

Используемые в настоящее время методы оценки проектного 
эрергобаланса на борту КА наблюдения не позволяют определить 
энергобаланс с учетом комплексного воздействия основных 
факторов эксплуатации и особенностей циклограмм целевой работы 
КА. Кроме того, пересчет показателей используемыми в настоящее 
время методами занимает много времени и увеличивает сроки 
уточнения проектной и разработки рабочей документации.

Поэтому требуются новые методы и программное обеспечение 
для оценки энергобаланса с учетом конструктивных характеристик 
солнечной батареи, программы полета, приближенной к реальной, и 
влияния состояния бортовых сстем на показатели эффективности. В 
качестве такого метода выбран метод имитационного моделирования 
целевой работы КА.

В первом разделе настоящего учебного пособия обсуждаются 
вопросы влияния характеристик системы электропитания и баланса 
электроэнергии на борту КА на целевые показатели эффективности 
космической системы наблюдения

В последующих разделах учебного пособия разрабатываются 
математические модели для оценки влияния баланса электроэнергии 
на борту КА наблюдения на характеристики производительности.



1. ВЛИЯНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК СИСТЕМЫ 
ЭЛЕКТРОПИТАНИЯ НА ЦЕЛЕВЫЕ ПОКАЗАТЕЛИ 

ЭФФЕКТИВНОСТИ КОСМИЧЕСКИХ 
АППАРАТОВ НАБЛЮДЕНИЯ

1.1. Влияние мощности системы электропитания 
космических аппаратов наблюдения 

на показатели целевой эффективности

На показатели целевой эффективности космических аппаратов 
(КА) наблюдения существенное влияние оказывает мощность 
системы электропитания WC3n. Чем выше мощность системы 
электропитания при прочих равных условиях, тем большие значения 
показателей целевой эффективности (в среднем) следует ожидать от 
создаваемого космического аппарата. Однако не все так однозначно.

Во-первых, мощность системы элекропитания не одинаково 
влияет на различные показатели эффективности. Во-вторых, при 
увеличении мощности системы электропитания не удается соблюсти 
так называемые «прочие равные условия», так как при улучшении 
одних показателей целевой эффективности или каких-либо 
проектных характеристик, как правило, приходится снижать другие 
показатели или характеристики. То есть при корректировке 
показателей эффективности и изменении проектных характеристик 
имеет место их влияние друг на друга.

Сначала рассмотрим влияние мощности системы 
электропитания КА наблюдения на целевые показатели 
эффективности (при прочих равных условиях).

Так, показатели периодичности наблюдения зависят в большей 
степени от параметров орбиты и в меньшей степени от 
максимального угла поворота КА от надира при проведении съемок 
объектов, находящихся на границе полосы обзора. Увеличение 
расхода электроэнергии при повороте КА связано с необходимостью 
включения в работу силового гироскопического комплекса.

Улучшение показателей детальности наблюдения (увеличение 
разрешающей способности на местности, снижение линейного
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разрешения на местности) требует использования на борту КА более 
мощной аппаратуры наблюдения и фото приемных устройств. 
Поэтому при прочих равных условиях повышение детальности 
наблюдения требует увеличения затрат по энергетике.

Повышение показателей производительности КА (количества 
снимаемых объектов или площади в единицу времени) напрямую 
связано с необходимостью увеличения расхода электроэнергии, так 
как детальная съемка связана с постоянным перенацеливанием и 
частым включением аппаратуры приема и обработки информации.

Показатели оперативности доставки информации на Землю 
определяются в основном параметрами орбиты КА, количеством 
наземных пунктов приема видеоинформации и наличием спутников 
ретрансляторов, если они предусмотрены в работе космической 
системы наблюдения. Тем не менее на оперативность влияет 
количество передаваемой информации, которая, в свою очередь, 
зависит от производительности КА, и скорость передачи 
информации (чем выше скорость передачи, тем требуется более 
мощная высокоскоростная радиолиния).

Другие показатели целевой эффективности (спектральные 
характеристики, срок активного существования, точность привязки 
цели и др.) хотя и зависят от мощности системы электропитания, но 
в меньшей степени.

Перейдем к рассмотрению взаимовлияния показателей целевой 
эффективности и проектных характеристик в условиях ограничений 
по массе бортовых систем и КА в целом. В данном случае нельзя 
однозначно вводить следующий частный критерий: WC3n —»max . 
Покажем это на примере показателя производительности космиче
ского аппарата наблюдения.

Для повышения производительности съемки КА Wnp 
необходимо, с одной стороны, повышать мощность системы 
электропитания WC3n, которая, в частности, влияет на повышение 
управляющих моментов М упр силового гироскопического 
комплекса. Управляющие моменты, в свою очередь влияют на угло
вое ускорение s ш  космического аппарата, которое связано с управ
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ляющим моментом и моментом инерции КА J ш  следующим соот
ношением:

( 1 . 1 )
J  КА

Влияние мощности системы электропитания на показатели 
производительности КА условно можно записать следующей цепоч
кой влияния частных показателей эффективности:

WC3nt ^ M ynpt ^ SK4

Здесь и далее символами Т и X показано соответственно уве
личение и уменьшение значений рассматриваемых показателей, ко
торые мы хотели бы использовать в качестве частных критериев, а 
символ => (импликация) означает, что изменение значения одного 
показателя ведет к изменению другого.

С другой стороны, если система электропитания построена на 
базе солнечных батарей, то для повышения мощности системы 
электропитания необходимо увеличивать площадь этих батарей SCE . 
Увеличение площади солнечной батареи приводит, как правило, к 

увеличению массы и моментов инерции КА ( тш Т и J ш Т ). В свою 
очередь, повышение массы и моментов инерции КА приводит к 

снижению углового ускорения Sк , космического аппарата (см. вы
ражение ( 1 . 1 )).

То есть увеличение мощности системы электропитания за счет 
увеличения площади солнечной батареи может привести к сниже
нию производительности КА. Цепочка влияния частных показателей 
эффективности для этого случая будет следующей:

W  t  =>У t  =>ш t = > J  t  =>£ -1=>W -IУГСЭП ' ^ С Б  КА  1 КА  1 Ь КА  V  ГГ П Р  V  •

Кроме того, увеличение габаритов панелей солнечной батареи 
может привести к нежелательным колебаниям панелей при 
перенацеливании КА и, как следствие, увеличению времени 
подготовки к съемке.

Таким образом, увеличение целевой эффективности КА 
наблюдения только за счет повышения мощности системы
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электропитания не является однозначным. Поэтому необходимо 
искать и другие пути повышения производительности КА.

1.2. Влияние этапов создания космического аппарата 
на энергобаланс и программу целевой работы

В процессе проектирования КА происходят постоянные 
уточнения и изменения его характеристик, в частности 
характеристик электропотребления и циклограмм работы 
аппаратуры бортовых систем. Изменение проектных характеристик 
бортовой аппаратуры в процессе проектирования космического 
аппарата может приводить к изменению энергобаланса на борту КА, 
влиять на программу работы целевой аппаратуры и, соответственно, 
на выполнение требований по отдельным параметрам 
функционирования КА по целевому назначению.

В процессе разработки рабочей документации уточнения про
ектных характеристик бортовой аппаратуры также могут приводить 
к нарушению баланса электроэнергии КА или к ограничениям по 
отдельным параметрам функционирования по целевому назначению. 
Другими словами, часто наблюдается дефицит мощности системы 
электропитания и некоторые системы КА «работают на пределе», 
что может привести к нарушению проектного баланса электроэнер
гии на борту КА и невыполнению задач полета.

То есть возникает проблема обеспечения заданных в тактико
техническом задании на проектирование КА показателей эффектив
ности космической системы в отдельных режимах функционирова
ния КА, связанная с дефицитом мощности системы электропитания. 
В частности, постоянно наблюдаемый дефицит мощности системы 
электропитания КА влияет на выбор циклограмм работы бортовой 
аппаратуры и, как следствие, на производительность и оператив
ность доставки информации.

На ранних этапах проектирования указанную проблему решают 
с помощью оптимизации характеристик системы электропитания, 
включая массогабаритные характеристики солнечной батареи.

На более поздних этапах создания космического аппарата 
решить указанную проблему можно, во-первых, контролируя 
энергобаланс на борту КА во всех предусмотренных режимах 
12



функционирования, во-вторых, формируя циклограммы работы 
целевой аппаратуры и бортовых обеспечивающих систем КА, 
соответствующие условиям работы, близким к реальным.

Иногда возникающая проблема может быть снята, если она 
связана не с действительным, а кажущимся дефицитом мощности 
системы электропитания, который может быть следствием 
использования существующих в настоящее время приближенных 
методов оценки энергобаланса и использования, в этой связи, 
больших коэффициентов запаса. Например, принято считать, что во 
время целевой работы пополнение запасов электроэнергии от 
солнечной батареи не происходит, хотя на самом деле это не всегда 
так.

Поэтому всегда актуальна задача оценки энергобаланса на борту 
космического аппарата наблюдения с целью определения выполни
мости заданных показателей эффективности космической системы 
наблюдения и уточнения характеристик бортовых систем и конст
руктивных элементов КА на различных стадиях разработки.

1.3. Влияние ориентации панелей солнечной батареи 
на мощность системы электропитания

Одним из факторов, существенно влияющим на характеристики 
энергобаланса и пополнения запасов энергии на борту КА, является 
среднее время нахождения панелей солнечных батарей на солнечной 
стороне с учетом углов наклона по отношению к Солнцу в процессе 
поворотов КА при целевом функционировании. Этот фактор харак
теризуется текущим косинусом и средним косинусом угла между 
нормалью к поверхности панели солнечной батареи и направлением 
на Солнце за виток, сутки полета, месяц, год.

Повышение среднего косинуса угла между нормалью к поверх
ности панели солнечной батареи и направлением на Солнце в про
цессе орбитального полета и функционирования КА может служить 
в качестве частного критерия эффективности космического аппарата 
детального и оперативного наблюдения:

cos а  —> шах .
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Значение среднего косинуса угла между нормалью к поверхно
сти панели солнечной батареи и направлением на Солнце зависит от 
времени целевой работы (при увеличении времени целевой работы 
среднее значение косинуса анализируемого угла уменьшается) и от 
ориентации КА в режиме ожидания дальнейшей работы по съемке 
целей. Например, после окончания маршрута съемки КА может быть 
ориентирован панелями солнечной батареи перпендикулярно к на
правлению на Солнце.

1.4. Методы оценки баланса электроэнергии и его влияния 
на показатели производительности КА наблюдения

Имеющиеся в настоящее время методы оценки баланса электро
энергии на борту КА наблюдения приближенны и основаны на рас
чете среднесуточной мощности системы электропитания и среднесу
точной мощности электропотребления бортовой аппаратуры. В ча
стности, расчет среднесуточной мощности системы электропитания 
базируется на относительном времени нахождения КА на освещен
ной солнцем части орбиты, исключая время съемки объектов наблю
дения. Расчет среднесуточной мощности электропотребления борто
вой аппаратуры базируется на наложении циклограмм работы от
дельных приборов и составлении суммарной циклограммы работы 
космического аппарата. Причем большая часть работы выполняется 
в ручном режиме.

Данные методы не позволяют определить энергобаланс на борту 
космического аппарата с учетом комплексного воздействия основ
ных факторов эксплуатации и особенностей циклограмм целевой 
работы, например, при проведении длинного маршрута съемки с 
большими углами отклонения оптической оси аппаратуры наблюде
ния КА от надира.

Поэтому требуются новые методы анализа показателей эффек
тивности космической системы наблюдения на основе оценки по
полнения запасов электроэнергии на борту космического аппарата в 
условиях полета, близких к реальным, и энергопотребления аппара
туры бортовых систем КА при циклограммах работы, также близких 
к реальным.
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Одним из таких методов является метод имитационного моде
лирования целевой работы космического аппарата. Суть этого мето
да заключается в том, что через определенные промежутки времени 
в течение всего срока активного существования отслеживается со
стояние бортовых систем КА (в частности системы электропитания) 
и периодически оцениваются показатели эффективности космиче
ской системы. При этом учитываются:

- время полета (витки, сутки, месяцы, годы);
- типы орбит (круговые солнечно-синхронные, эллиптические);
- параметры орбиты;
- условия съемки объектов по углу Солнца над горизонтом;
- типовые циклограммы работы космического аппарата (перио

дические повороты корпуса КА в процессе целевой работы и в про
цессе подготовки к ней);

- угол между поверхностью панели солнечной батареи и направ
лением на Солнце;

- программы работы обеспечивающей аппаратуры;
- запас электроэнергии в буферных батареях и т.п.
Более подробные сведения об этом алгоритме (с использованием 

разработанных математических моделей) приведены в работе [ 1 ].

2. МОДЕЛИ ДЛЯ ФОРМИРОВАНИЯ ИСХОДНЫХ ДАННЫХ
ПО ПОТЕНЦИАЛЬНЫМ ОБЪЕКТАМ НАБЛЮДЕНИЯ

В качестве исходных данных могут быть использованы сле
дующие данные:

- перечень потенциальных объектов наблюдения (которые необ
ходимо отснять за какой-то определенный промежуток времени) с 
соответствующими координатами;

- сформированный массив потенциальных объектов наблюде
ния (с помощью генератора случайных чисел) с равномерным зако
ном распределения по земной поверхности;

- сформированный массив потенциальных объектов наблюдения 
с равномерным законом распределения по географической долготе и 
нормальным законом распределения по географической широте;
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- сформированный массив потенциальных объектов наблюдения 
(с помощью генератора случайных чисел) с учетом неравномерности 
распределения по отдельным районам (материкам), поверхности мо
ря или суши;

Для формирования массива случайных координат объектов на
блюдения необходимо разработать математические модели, алго
ритмы и программное обеспечение, которые могут учитывать как 
равномерное, так и неравномерное распределение объектов наблю
дения по поверхности Земли.

Рассмотрим последовательно такие модели и алгоритмы.

2.1. Формирование массива потенциальных объектов 
наблюдения с известными координатами

При формировании массива заданных координат объектов на
блюдения (ОН) должны использоваться база данных или внешние 
файлы, в которые вводятся заданные координаты объектов наблюде
ния за планируемый период (все потенциальные цели для съемки), 
например, координаты Москвы, Нью-Йорка и т.п. В массиве может 
быть задано любое количество объектов, которые планируется снять 
за определенный период функционирования космического аппарата 
наблюдения на орбите.

В качестве примера на рис. 2.1 приведен фрагмент пользова
тельского интерфейса программы для введения исходных данных по 
координатам объектов наблюдения.

Если желательно как можно быстрее получить снимки каких-то 
целей, то в массиве должны задаваться приоритеты. Приоритеты оз
начают, что при выборе маршрута съемки данные объекты наблюде
ния должны обязательно попасть в маршрут, если, конечно, они по
падают в полосу обзора космического аппарата.

2.2. Алгоритм формирования массива случайных координат 
объектов наблюдения с равномерным законом 

распределения по поверхности Земли

Начало алгоритма
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1. Вызываются случайные числа ^  , и Е,; с равномерным за

коном распределения на отрезке [0,1].
2. Рассчитываются случайные координаты единичных векторов, 

указывающ их направление от центра Земли на объект наблюдения, 
расположенный на поверхности Земли, по следующим формулам:
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Исходные данны е 

Координаты  о б ъ е кто в  наблюдения

Д войной  щ елчок мышью по  строке , 
содержащ ей объект, п о зв о л и т  
о то б р а зи ть  е го  на карте

№ Название Широта Долготе
► 1 Сидней -34 151

2 Канберра -35 149
3 Мельбурн -38 145
4 Пекин 40 116
5 Токио ЗБ 140
Е Париж 49 2
7 Лондон 51 0

8 Рим 42 13
Э Вена 4В 16

10 Осло 60 11
11 Дели 29 77
12 Мадрид 40 -4 ыЛ|

Координаты  заданны х объ е кто в : Координаты  случай ны х об ъ ектов :

№ п/п Название Широта Долгота]
Г

№ п/п Широта Д олгота л

1 Самара 53 50 1 28 -34

2 Нью-Йорк 41 74 2 25 105
3 Канберра -35 149 3 -18 а

4 М ельбурн -38 145 4 -3 -20

5 Париж 49 2 5 -39 -103

6 Мадрид 40 -4 6 -16 -53

7 Москва 56 38 7 31 116

0 Вашингтон 39 -77 3 ^25 jTl5

9 Бордо 45 0 9 -5 -126

10 Валенсия 40 0 10 -28 -76

11 Новосибирск 55 63 11 47 -G

12 О ттава 45 -76 12 54 -76 V
13 Мехико 19 -99 V §Ш|1

v

- 1 1

В веди те  число случайны х об ъ е кто в  (до 100): Принять!

В веди те  вреня , з а  ко т о р о е  КА д олж ен  вы полнить задание : 0

Рис. 2.1. Фрагмент пользовательского интерфейса для введения 
исходных данных по координатам объектов наблюдения

х  =  2 - £ - 1 ;

v = 2 - & - 1 ;

z  =  2 - £ - l .

3. Вычисляется модуль полученного случайного вектора

Г = \ Х - ■У~
Если г > 1, полученная реализация единичного вектора со слу

чайным направлением не учитывается и осуществляется переход к 
пункту 1 алгоритма.

Если г < 1, то осуществляется переход к пункту 3 алгоритма.
4. Производится пересчет координат единичного вектора со слу

чайным направлением в координаты широты и долготы объектов 
наблюдения на поверхности Земли по формулам

180 ( Л
(Рон =  arc/

п >ГХ -у ~
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Лон =  arcsin
180

(
х

/

или Лон =  arcsin
180

(
У

/
5. Координаты ср и Л заносятся в таблицу, содержащую коор

динаты объектов наблюдения.
6 . Пункты 1...5 повторяются заданное число раз (по количеству 

заданных объектов наблюдения).
Конец алгоритма

При необходимости осуществляется визуальная проверка фор
мирования или имитации расположения объектов наблюдения на 
поверхности Земли. Для этого результаты моделирования выводятся 
на экран монитора в виде графика в координатах «Долгота-широта» 
географических координат. Иногда такой график показывают на фо
не карты поверхности Земли. Отметим, что для преобразования ко
ординат точек, расположенных на сфере (поверхности Земли), в ко
ординаты графика «Долгота-широта» используются модели, приве
денные в учебном пособии [ 1 ].

В качестве примера на рис. 2.2 представлены результаты моде
лирования по вышеприведенному алгоритму 3000 случайных коор
динат потенциальных объектов наблюдения. Точки на этом рисунке 
представляют собой объекты наблюдения.

По оси абсцисс отложены значения географической долготы (от 
-180 до + 180 градусов) потенциальных объектов наблюдения, а по 
оси ординат - значения географической широты (от -90 до +90 гра
дусов). На этом рисунке, в частности, видно, что у полюсов плот
ность расположения точек меньше, чем в районах экватора. Это объ
ясняется особенностями графического представления карты, иска
женной в районе полюсов. На самом деле распределение объектов 
наблюдения по поверхности Земли равномерное.

Следует заметить, что по сравнению с алгоритмом, представ
ленном в учебном пособии [1], добавлен пункт 3. Распределение, 
получаемое при исключении пункта 3, представлено на рис. 2.3.
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Рис. 2.2. Равномерное распределение объектов 
наблюдения по поверхности Земли

Видно, что такое распределение несколько отличается от равно
мерного, так как наблюдаются сгущения точек в районе углов раз
вертки куба.
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Рис. 2.3. Распределение объектов наблюдения 
по исходному алгоритму

20



2.3. Модели для формирования массива случайных 
координат объектов наблюдения с равномерным 

законом распределения по долготе и нормальным 
законом распределения по широте Земли

2.3.1. Моделирование реализаций случайных величин 
с произвольными законами распределения

Пусть имеется произвольный закон распределения непрерывной 
случайной величины. Плотность вероятности / ( х )  одного из таких
законов представлена на рис. 2.4.

На этом рисунке а иЬ  - границы рассматриваемого интервала, на 
котором моделируются реализации случайной величины, а / тах - 
максимальное значение п л о т н о с т и  распределения случайной вели
чины на этом интервале.

Рис. 2.4. Схема для иллюстрации алгоритма реализации 
случайной величины с произвольным законом распределения

Суть моделирования реализации случайной величины заключа
ется в следующем.

Выделяем прямоугольник с основанием (а  - 6 ) и высотой J .ш  .
Организуем в этом прямоугольнике реализации случайных точек 

с равномерной плотностью распределения (см. рис. 2.4 а).
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Выделяем в этом прямоугольнике вспомогательные прямо
угольники с основанием Ах и высотой, равной значению плотности 
распределения случайной величины f { x ) .

Количество реализаций точек, попавших в области, описанные 
вспомогательными прямоугольниками, будет пропорционально его 
площади (сравни площади 5) и S2 двух таких вспомогательных пря
моугольников, показанных на рисунке).

Учитывая, что ширина всех вспомогательных прямоугольников 
одинакова, то количество реализаций точек, попавших в область, 
описанную вспомогательным прямоугольником, будет пропорцио
нально его высоте, то есть / (х) .

Практически это означает, что следует сначала моделировать 
равномерный закон распределения на отрезке (а - 6 ) и затем остав
лять абсциссы только таких точек, ордината которых меньше или 
равна значению плотности распределения / ( * )  •

Приведем алгоритм реализации случайной величины с произ
вольным законом распределения, который иллюстрируется с помо
щью схемы, представленной на рис. 2.4 б.

Начало алгоритма
1. Выделяется прямоугольник с основанием (а - 6 ) и высотой

. /m a x  *

2. Вызывается пара случайных чисел ^  и %2 с равномерным за

коном распределения на отрезке [0 , 1 ].
3. Организуется попадание случайного числа с равномерным за

коном распределения в интервал (а - 6 ):

Ц. =а + ̂ ( Ь - а ) .
4. Организуется попадание случайного числа с равномерным за

коном распределения в интервал [0 , / тах ]:

У ’ — *3 2 . /m a x  *

5. Анализируется попадание случайной точки с координатами 
(//,. / / 2  ) в область выше или ниже плотности распределения /  (х) .

Если г)2 > /  ( //,) . то реализация отбрасывается (см. точку 1 на
рис. 2.3 Ь) и осуществляется переход к пункту 2 настоящего алгорит
ма.
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Если r)2 < /  ( // ,) . то реализация моделируемого случайного чис

ла х принимается за значение t jx ( с м .  точку 2 на рис. 2.3 Ь), то есть

6 . Пункты 2-5 настоящего алгоритма повторяются N  раз, где N  
- количество статистических испытаний.

Конец алгоритма

2.3.2. Модели и алгоритм для формирования массива 
случайных координат объектов наблюдения с нормальным 

законом распределения по широте Земли

По сути дела, в этих моделях учтено то обстоятельство, что наи
большее количество потенциальных объектов съемки по географиче
ской широте Земли находится в районе экватора.

Плотность нормального закона распределения потенциальных 
объектов съемки выражается следующим образом:

где (р - угол географической широты потенциального объекта съемки;

Dy  - среднеквадратическое отклонение широты потенциальных 
объектов съемки;

Шр - математическое ожидание широты потенциальных объек
тов съемки.

Учитывая, что математическое ожидание по широте тгр = 0 . по-

Так как практически все объекты наблюдения находятся в пре
делах географических широт от -80  до +80 градусов, можно при
нять, что среднеквадратическое отклонение широты потенциальных 
объектов съемки равно

Ниже приведен алгоритм для формирования массива случайных 
координат объектов наблюдения с нормальным законом распределе
ния по широте Земли.

х = щ.

лучаем

(2 .1)

(2 .2)
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Начало алгоритма
1. Рассчитывается максимальное значение функции плотности 

нормального закона распределения объектов наблюдения по широте:

1  -if -2 -Т 1

2. Реализуются случайные координаты объекта наблюдения с 
равномерным законом распределения по поверхности Земли (см. 
предыдущий алгоритм в пункте 1 . 2  настоящего учебного пособия):

Лэя и  Фон ■
3. Рассчитывается значение функции плотности нормального за

кона распределения объектов наблюдения по широте:
]_ Д Уоя~”уТ

А<Рон) = — - п г е  ^  D-  J

4. Вызывается случайное число //, с равномерным законом рас
пределения на отрезке [ОД].

5. Рассчитывается случайная реализация значения числа /  с
равномерным законом распределения в пределах от 0  до / тах (<рон):

f  = Л1 ‘ ./max (Фон)

6 . Если соблюдается условие 

f >  А ф о н ) ,
то случайные координаты объекта наблюдения, реализованные в 
пункте 2  настоящего алгоритма, не учитываются (отбрасываются).

7. Если соблюдается условие

/  ^  А ф о н )  ,
то случайные координаты объекта наблюдения, реализованные в 
пункте 2  настоящего алгоритма, оставляются (осуществляется пере
ход к пункту 8 ).

8 . Пункты 2-7 повторяются до тех пор, пока не наберется задан
ное количество реализаций.

Конец алгоритма

Иллюстрация работы данного алгоритма приведена на рис. 2.5. 
На этом рисунке результаты моделирования 2000 объектов наблю
дения, которые показаны темными точками.
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Рис. 2.5. Результаты моделирования случайных координат 
объектов наблюдения с нормальным законом 

распределения по широте Земли

2.4. Модели для формирования массива случайных координат 
объектов наблюдения с учетом неравномерности 
распределения по материкам и районам Земли

У космических аппаратов наблюдения могут быть различные 
задачи. В частности, космические аппараты могут быть предназна
чены только для съемки наземных объектов или только для съемки 
объектов, находящихся в акватории мирового океана. Это объясня
ется спецификой наземных и морских объектов наблюдения.

В этой связи при проектном анализе целевых показателей эф
фективности космической системы наблюдения встает задача моде
лирования расположения снимаемых объектов либо только на суше, 
либо только на поверхности моря. Причем плотность распределения 
объектов по материкам и отдельным районам Земли может быть раз
личная. Рассмотрим методы моделирования случайных координат 
объектов наблюдения подробнее.

2.4.1. М оделирования случайных координат объектов 
наблюдения с использованием сферических прямоугольников

Интересуемый район Земли разбивается на ряд сферических 
прямоугольников, стороны которых направлены по параллелям и 
меридианам поверхности Земли, как это схематично показано на рис.
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2.6. Причем сначала используются сферические прямоугольники, 
которые «накрывают» большую поверхность интересующего района. 
Более мелкими прямоугольниками, как правило, накрываются зоны с 
извилистой границей.

Рис. 2.6. Схема описания отдельных районов поверхности Земли 
с использованием суммирования сферических прямоугольников

Следует заметить, что точное описание границ исследуемого 
района не требуется, так как эти границы слабо влияют на результа
ты оценки производительности космической системы наблюдения, 
когда используется метод имитационного моделирования. То есть 
при проведении многочисленных статистических испытаний резуль
таты все равно осредняются.

Суть алгоритма моделирования сводится к следующему.
Производится моделирование координат случайных объектов 

наблюдения ( <роп , Лон ) с равномерной плотностью распределения 
на поверхности Земли (см. алгоритм, представленный в пункте 2.2 
настоящего учебного пособия).

Далее производится анализ попадания полученных реализаций 
случайных координат в заданный район. Для этого проверяется по
падание всех реализаций в каждый сферический прямоугольник. Ос
тавляются реализации координат только тех объектов наблюдения, 
которые попали в прямоугольники, описывающие интересуемый 
район наблюдения.
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Математические модели для анализа попадания полученных 
реализаций случайных координат в сферический прямоугольник сле
дующие:

Если (рон > (рнг  и (рон < (рвг  и Лон > Ллг  и Лон < Лп г , то объ
ект наблюдения попал в рассматриваемый прямоугольник и логиче
ской переменной Y  присваивается константа истина.

Здесь введены следующие обозначения:
срнг  и (рвг - соответственно нижняя и верхняя границы прямо

угольника по широте;
Ллг  и Лпг - соответственно левая и правая границы прямо

угольника по долготе.
Код фрагмента программы на языке Objekt Pascal будет сле

дующим:
I f  ((Fon > = Fng) and (Fon > = Fvg) and (Lon > = Llg) and 

(Lon < = Lpg)) then Y=true;.
Обозначения переменных фрагмента программы ясны из аббре

виатуры английского алфавита.
При моделировании случайных координат объектов наблюдения 

с помощью сферических прямоугольников для некоторых конфигу
раций районов поверхности Земли целесообразнее поступать иначе. 
Сначала необходимо описать интересующую территорию одним 
большим сферическим прямоугольником, затем с помощью более 
мелких прямоугольников описать части большого прямоугольника, 
которые не относятся к рассматриваемому району (рис. 2.7).
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Рис. 2.7. Схема описания отдельных районов поверхности Земли 
с использованием вычитания сферических прямоугольников

При анализе же попадания имитируемых объектов наблюдения 
в заданный район сначала необходимо определить объекты наблю
дения, попавшие в большой прямоугольник, затем - исключить объ
екты наблюдения, попадающие в малые прямоугольники.

2.4.2. Моделирование случайных координат объектов наблюдения 
с использованием цветовых гамм физической карты мира

Метод основан на определении случайных координат объектов 
наблюдения и идентификации цвета каждой точки физической карты 
мира, соответствующей моделируемым координатам объекта на
блюдения. Если, например, имитируемый объект наблюдения попал 
в точку физической карты с синим цветом, то он находится в море. 
Далее этот объект наблюдения следует отбросить, если моделируют
ся только объекты наблюдения, находящиеся на суше.

3. МОДЕЛИ И АЛГОРИТМЫ ДЛЯ ОТБОРА ОБЪЕКТОВ
НАБЛЮДЕНИЯ, ПОПАДАЮЩИХ В ПОЛОСЫ ОБЗОРА 

КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА НАБЛЮДЕНИЯ

Модели и алгоритмы для отбора массива координат объектов 
наблюдения, попавших в полосу обзора космического аппарата, 
можно проводить на основе следующих подходов:

- на основе имитации полета космического аппарата;
- на основе аналитических моделей.
Рассмотрим такие модели и алгоритмы подробнее.

3.1. Алгоритм отбора объектов наблюдения, попадающих 
в полосы обзора космического аппарата наблюдения, 

на основе имитационного моделирования 
целевого функционирования

Начало алгоритма
1. Включается основная программа имитации полета космиче

ского аппарата в режиме оценки факта попадания объекта наблюде
ния в полосу обзора космического аппарата (в конус обзора КА).

При имитации полета космического аппарата границы конуса 
обзора КА образуют полосу обзора на поверхности Земли. То есть
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космический аппарат как бы "ометает" поверхность Земли конусом 
обзора.

2. Организуется цикл для перебора данных таблицы, содержа
щей координаты объектов наблюдения, на принадлежность этих ко
ординат полосе обзора космического аппарата.

Условие "захвата" объекта наблюдения аппаратурой зондирова
ния Земли получено в [1] и выражается следующим образом:

| a r c c o s [ s i n ) • sin(«рон) + c o s ) • cos(<рон) • cos(Я он -  )]| < /3 ,

где Л ^  и <р,: , - координаты подспутниковой точки КА;
Лон и <рон - координаты объекта наблюдения;
13 - центральный угол Земли, соответствующий границе зоны 

обзора космического аппарата (угол полураствора конуса с верши
ной в центре Земли и с основанием в форме границы зоны обзора 
КА).

Если координаты какого-либо объекта наблюдения попали в по
лосу обзора, то этим данным присваивается логическая константа ис
тина (True), в противном случае -  ложь (False). С помощью такой про
цедуры с логическими константами исключается возможность по
вторного внесения одного и того же объекта наблюдения в полосу об
зора.

3. Координаты объектов наблюдения, попавших в полосу обзора 
(отмеченные логической константой истина), перемещаются в от
дельную таблицу, в которой эти координаты помещаются в порядке 
попадания в полосу обзора КА.

Конец алгоритма

Пользовательский интерфейс этой части программы представ
лен на рис. 3.1, где слева находится таблица для отбора массива ко
ординат объектов, попавших в полосу обзора КА, а справа -  таблица 
для отображения координат объектов, попавших в полосу обзора КА 
в порядке их появления.

Моделирование движения космического аппарата по орбите 
осуществляется по методике, изложенной в работе [ 1 ].

3.2. Модели для отбора объектов наблюдения, попадающих 
в полосу обзора, на основе аналитического описания 
относительного движения КА и объекта наблюдения1

1 Математические модели и алгоритмы разработаны совместно с Да
выдовым С.В., дипломником кафедры летательных аппаратов СГАУ.
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Представленная ниже модель позволяет провести предваритель
ный отбор объектов, попадающих в полосу обзора космического ап
парата наблюдения, для последующего составления маршрута съем
ки. Данная модель может использоваться только для круговых ор
бит. Для эллиптических орбит следует использовать имитационную 
модель, описанную в работе [ 1 ].

Исходные данные
Орбита космического аппарата наблюдения круговая.
Должны быть заданы следующие данные:
/ -  угол наклона плоскости орбиты к плоскости экватора;
Q -  долгота восходящего узла орбиты;
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В ы б о р к а  м асси ва  с л у ч а й ы х  к о о р д и н а т  ОН

Введите количество ОН 13000

ПускЗапуск программы задания 
случайных координат

Координаты  об ектов  наблю дения
Номер Широта, Долгота, Ф акт ж I

□Н град град захвата— I

■1. 27.78317 -93.71107 false-

2 24.64226' -105.2767 false

3 -18.41463 -56.39080 false-

4 -3.39775Е| -20.16578 false

5 -38.76576 -103.1194 false

G -15.83654 -52.70334 false

7 31.37867- 115.8666! false

8 -25.39008 115.3032! false

9 -5.136524 -126.3773 false

10 -28.17080 -75.75927 false

11 46.81915( -5.950564 false

12 54.02211! -75.89755 false

13 40.14693! -2.206868 false

14 -30.75362 -106.3877 false-

15 10.99510! 0.193515! true

1G 15.00807! -121.5234 false

17 9.56481 Oi 104.8525(1 false

18 ls . 0521 4- -116.7338 false

19 46.213531 144.8968 false

20 -33.30726 -110.9783 false

21 -0.545845 -113.3415 false

22 10.87060! 177.0085! false

23 -18.23913 135.6240! false-

24 42.50450! -134.7231 false w \
Ш — I 2 J

Г Пс

Е
Показывать ОН на карте' 
f t  Нет 
Г  Да :

Запуск программы отбора ОН, I [...Пуск
попадающих в полосу обзора КА I :.....— ....

Координаты  ОН, попавших в полосу о б зо р а

Пожалуйста подождите. Счет идет

1Г “

Номер Широта, Долгота, Время t Широта, Долгот

OH град град сек под КА под КА— !

1 0.193515! 1 0.059967 -0.0129

2 -2.800484 3.617558! 1 0.059967 -0.0129

3 -4.404421 2.117178! 1 0.059967 -0.0129

4 -4.115600 -5.7275501 0.059967 -0.0129

5 3.175713 -11.107691 0.059967 -0.0129

G -8.989929 9.760094! 1 0.059967 -0.0129

7 -9.239335 6.164241 £1 0.059967 -0.0129

8 9.558091 3.869872! 1 0.059967 •0.0129

9 -9.573968 -8.0599421 0.059967 -0.0129

10 -1.413983 2.801438(1 0.059967 -0.0129

11 8.151164 4.551688! 1 0.059967 -0.0129

12 4.753840 1.809850! 1 0.059967 -0.0129

13 1.323635 7.Э31379’ 1 0.059967 -0.0129

14 4.082235 1.5056290 0.059967 -0.0129

15 -8.120808 12.31961! 1 0.059967 -0.0129

16 3.491086 -1.2691631 0.059967 -0.0129

17 5.737225 -12.292071 0.059967 -0.0129

18 -4.640226 5.418257' 1 0.059967 -0.0129

19 -0.535136 9.772412! 1 0.059967 •0.0129

20 11.20106 -9.3959561 0.059967 -0.0129

21 5.152460 2.206046! 1 0.059967 -0.0129

22 -4.037574 -9.5329071 0.059967 -0.0129

23 -2.787126 -3.5286631 0.059967 -0.0129

24 -13.13760 0.154998! 1 0.059967 •0.01291

Рис. 3.1. Окно для отображения исходных данных по координатам 
объектов наблюдения и формирования таблицы объектов, 

попавших в полосу обзора космического аппарата

Н 0р6 -  высота орбиты космического аппарата; 

у  -  максимальный угол поворота оптической оси телескопа от
носительно местной вертикали;

(рои , Лон - широта и долгота объекта наблюдения соответственно.
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Константы
R3 = 6371 км - средний радиус Земли;

со3 = 0,000072911 рад/с - угловая скорость вращения Земли.

Используемые допущения
Параметры орбиты в течение периода обращения космического 

аппарата неизменны (пренебрегаем прецессией орбиты за один виток 
КА).

3.2.1. М етодика отбора объектов наблюдения

В качестве основной расчетной системы координат принимаем 
неподвижную геоцентрическую систему координат. В такой системе 
координат плоскость орбиты считается неподвижной в пределах од
ного или нескольких витков космического аппарата, а объекты на
блюдения перемещаются, описывая дуги радиусом г = R3 ■ cos ( (рои)

на поверхности сферы. Будем считать, что объект наблюдения нахо
дится в полосе обзора космического аппарата наблюдения, если вы
полняются следующих два условия:

1. Часть дуги лежит в зоне обзора космического аппарата.
2. Объект наблюдения входит в зону обзора раньше, чем косми

ческий аппарат пройдет участок траектории, прилегающий к точке 
входа, и выходит из нее позже данного момента времени.

Под зоной обзора в данном случае понимается область про
странства, ограниченная двумя плоскостями, параллельными плос
кости орбиты и лежащими на расстоянии Dm от нее (рисунок 3.2). 

Метод определения величины Dm будет рассмотрен ниже.
Для анализа выполнения приведенных условий необходимо оп

ределить следующие величины:
t i -  время пересечения объектом наблюдения границы зоны об

зора, где / =1, 2, 3, 4, так как в общем случае траектория движения 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в четырех точках;

Dn - расстояние между объектом наблюдения и плоскостью ор

биты в начальный момент времени t = 0 ;
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а клг ~ углы между радиусом-вектором космического аппарата и 
радиусом-вектором точки восходящего узла орбиты в моменты време
ни t t ,

a oHi ~ углы между проекцией радиуса-вектора объекта наблю

дения на плоскость орбиты и радиусом-вектором точки восходящего 
узла орбиты, соответствующие положениям объекта наблюдения в 
моменты времени /,;

На рисунке 3.3 представлены углы a  k-Aj и a OHi в произвольный 

момент времени. ()] -  точка восходящего узла орбиты.
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Рис. 3.3. Схема для определения углов аш  и аон

Выполнение условий 1 и 2 возможно только при определенных 
сочетаниях параметров D0,tx,t2,t3,t4,а к , ,а он .

Но для того, чтобы определить эти сочетания, необходимо по
строить соответствующие модели.

Ниже приведены описание моделей для отбора объектов наблю
дения, попадающих в полосу обзора космического аппарата наблю
дения, и процесс их построения. Нумерация пунктов соответствует 
этапам разработки моделей.
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3.2.2. Описание модели отбора объектов наблюдения

1. Определение пространственного положения плоскости орби
ты

Определить пространственное положение плоскости орбиты 
можно, вычислив координаты нормального единичного вектора

N ( Nx . N v. Nz ). Для этого рассмотрим рис. 3.4.

Рис. 3.4. Определение нормального единичного 
вектора плоскости орбиты

Координаты нормального единичного вектора N  следующие: 

N x  = sin (/')-sin (Q );

N y = sin (/')-cosQ ; (3.1)
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N z = c o s (/) , 

где / -  угол наклона плоскости орбиты;
Q  -  долгота восходящего узла орбиты.

2. Вычисление периода обращения космического аппарата
Для круговой орбиты период обращения космического аппарата 

Тш определим следующим образом.
Период обращения зависит от угловой скорости со радиуса- 

вектора КА и может быть вычислен по формуле

Тш = —  (3.2)
СО

Угловая скорость со радиуса-вектора КА для круговой орбиты 
равна отношению линейной скорости к радиусу траектории:

(3.3)
R орб

Скорость КА на круговой орбите с высотой Н орб определяется 

по формуле

V ^ j g - R ^ e ,  (3.4)

где R op6 = R 3 + Н орб - радиус орбиты КА;

g = 9,81 - ускорение свободного падения.
Выполнив подстановку зависимости (3.4) в формулу (3.3), а за

тем (3.3) в (3.2), получаем выражение для определения периода об
ращения КА:

------- у орб 5ч
1  КА ^ J —  ■

3. Определение значения центрального угла Земли, соответ
ствующего ширине полосы обзора космического аппарата

Ширина зоны обзора 2 D m, как видно из рисунка 3.5, зависит от 

величины центрального угла />. соответствующего у (максималь-
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ному углу поворота оптической оси телескопа относительно местной 
вертикали).

Рис. 3.5. Определение ширины зоны обзора 
космического аппарата наблюдения

Половина этой ширины может быть определена по формуле 

D m = R s-Sin( f i ) .  (3.6)

Выразим угол /1 через угол у , а также через высоту орбиты

Н  орб '

Соотношение между углами ft и у определяется выражениями

• ( й \ ЛС sin (р )  = ------ ,
к J АО
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> g ( r ) = § .

где К С  = К Е  + О Е  -  А О  ■ cos(yS).
Выражая из этих уравнений расстояние АС, приравнивая их ме

жду собой, а также учитывая, что О А  = R , , получаем 

R 3 • sin(/?) = (Норб + R 3 - R 3 - cos(p))-tg(y)
И Л И

R 3 • sin{P) + R 3 ■ tg(y)-  co s(^ ) = (нарб + R 3)- tg(y).  (3.7) 
Разделим обе части уравнения (3.7) на выражение

■^R32 +R32 ■tg2(y) ^  0 , получим следующее уравнение:

Кз sin (/?) + —| = = = = Д = =  • cos (/?) =
j R 32 + R 32 - t g2( r ) J R 32 + R 32 . t g 2( r )

{ H op6+ R 3) - t g ( r ) 

~ ^ R 32 + R 2 - t g2 ( у )

Получаем уравнение вида a -s in (/? )  + Ъ ■ cos(/?) = с , которое 
можно привести к виду

sin(^)- cos(/i) + cos(<f) • sin(/?) = с 

с помощью введения вспомогательного угла В, (О < # <  271), для ко

торого выполняются соотношения

cos (^) = -F  Rs ^ = ;  (3.8)
V R 32 + R 32 - t g2( y )

• ^  R 3- t g ( Y )  , ,  п чsin(^) = - p  = .  (3.9)
^ R 32 + R 2 - t g2(y)

С учетом этого уравнение примет следующий вид:

(Н оРб +Кз)-<ё(у)
cos (£) • s in (^ ) + sin(^) • cos(^ ) =

4 R32 + R 2-tg2(y)
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Учитывая, что левая часть уравнения представляет собой синус 
сумм углов Р  и £ ,  получаем

Таким образом, получено выражение для вычисления величины 
центрального угла /?, соответствующего ширине полосы обзора КА.

4. Вычисление значения долготы объекта наблюдения 
в конце витка космического аппарата

В начальный момент времени, когда космический аппарат нахо
дится в точке восходящего узла орбиты, долгота объекта наблюде

ния в неподвижной геоцентрической системе координат /./(„ зависит 

от времени по Гривичу Тг  прохождения космическим аппаратом 
точки восходящего узла орбиты и может быть определена по форму
ле

Вычислим значение долготы в конце витка в момент времени 
t = У-,,-, (период обращения космического аппарата):

Откуда находим

+ жк к  €= Z  ,

где R 3 - радиус Земли.

Учитывая (3.9), получаем

-arcsin

(3.10)



5. Вычисление расстояния между объектом наблюдения 
и плоскостью орбиты в начальный момент времени

Расчетная схема для вычисления величины D0 -  расстояния 
между объектом наблюдения и плоскостью орбиты в момент време
ни t = 0 (точка М г на рисунке 3.2).

Известно, что расстояние между произвольной точкой с коорди
натами х, у, z  и плоскостью, заданной нормальным вектором 
N  {NX,N  ,NZ) и проходящей через начало координат, определяется 

выражением
S = x - N x + y N y + z - N z .

Подставляя в это выражение координаты объекта наблюдения, 
соответствующие начальному моменту времени и координаты нор
мального единичного вектора плоскости орбиты, вычисляем значе
ние D0 (расстояние между объектом наблюдения и плоскостью ор

биты в начальный момент времени t = 0 ):

Выражения (3.13) получены на основе анализа рисунка 3.6.

6. Определение координаты объекта наблюдения в момент 
нахождения его на границе зоны захвата

Сначала решим обратную задачу. В приведенной формулировке 
это означает, что расстояние от объекта наблюдения до плоскости 
орбиты равно D m, вычисленной в пункте 3. Для двух граничных 
плоскостей записываем уравнения

(3.12)

(3.13)

z M = R 3 - sin(pgH)

x1- Nx + y 1-Ny + z 1- Nz = D m;

x2- Nx + y 2- Ny + z 2 - Nz = ~ D m

(3.14)

(3.15)
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Так как координата z известна и равна R . sin(<p0ff ), то в каждом 
уравнении имеем по два неизвестных, которые выражаются через 
переменные \  и Х2 :

Xj = R3 cos(ср) ■ cos(Aj);

Уi = R 3 c o s ^ - s i n ^ ) ;
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А -

Рис. 3.6. Схема для определения расстояния между объектом наблю
дения и плоскостью орбиты в начальный момент времени

х 2  = R3 cos(<p) • c o s ( A 2 ) ;

У2 = R3 cos(^)-sin(A2).
Подставляя эти выражения в (3.14) и (3.15), получаем 
R3 cos(^)sin(/.,) ■■ N y + R3 cos(^)cos(/.l) • N x  + R3 sin(^) •N z = D m;

R3 cos(<p)sin(/l2)-N y +R3 cos(<p)cos(A2) -N x  +R3 sin(<p)-Nz = - D m . 

Для упрощения записей введем следующие обозначения: 
а = R3 ■ cos(<p) • N  ;

b = R3 - cos(<p)-Nx ; 

ci = Dm - R3 - sin(<p)-N,;
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C2 = - D m - R3 'Sin(<P)-NZ.
Уравнения примут вид 
а ■ s in ^ j) + b ■ c o s^ j) = Cj, 

a ■ sin(2 2 ) + b ■ c o s ( A 2 ) = c2 .
Решая данные уравнения методом вспомогательного угла, опи

санным в пункте 3, получаем значение долготы пересечений траек
тории объекта наблюдения с границами зоны обзора (им соответст
вуют точки Р1,РЪ,Р 2, Р4 на рисунке 3.2)

Х1 = arcsin
Л

а2 +Ъ2

Х2 = arcsin
у/а2 +Ь2

-  arcsin

-  arcsin

Л

Ла2 +Ъ2

у/а2 +Ь2

/., = -  arcsin
Ла2 +Ь2

/., = -  arcsin
у/а2 +Ь2

-  arcsin

-  arcsin

Ла2 +Ь2

у/а2 +Ь2

+ лг:

+ ж .

Моменты времени, соответствующие найденным точкам, вы
числяются по формулам

( ^ 1  ~ Л з я ) . 
со.

t3 —

и =

(х2 хон ) _ 

^  ’

{хз ~ 2 о я ) _ 

" ,  ’

(я4  -  Хон)
со.

где со3 - угловая скорость вращения Земли,
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XqH - начальное значение долготы объекта наблюдения в не
подвижной системе координат, метод определения которого был 
рассмотрен в пункте 4.

Так как мы рассматриваем только один виток космического ап
парата на орбите, то все местоположения, в которые объект наблю
дения попадает на следующих витках, то есть в моменты времени 
tt > 7 .  где 7 =1, 2, 3, 4, исключаем. Для этого условно присваиваем 
им значения, равные минус единице {t = - 1 ).

7. Модели для оценки нахождения объекта наблюдения в зо
не обзора космического аппарата

Как упоминалось, для осуществления съемки необходимо, что
бы к моменту времени, когда аппарат приблизится к району съемки, 
объект наблюдения находился в зоне обзора (круг на поверхности 
Земли, граница которого определяется высотой орбиты и макси
мальным отклонением оптической оси аппаратуры наблюдения от 
надира). Это условие можно проверить путем вычисления в момент 
времени tt разности между углом « Л:|( (угол между радиусом- 
вектором космического аппарата и радиусом-вектором точки восхо
дящего узла орбиты) и углом аот (угол между проекцией радиуса- 
вектора объекта наблюдения на плоскость орбиты и радиусом- 
вектором точки восходящего узла орбиты). Схема углов была пока
зана на рис. 3.3.

Для расчета угла аот сначала необходимо определить коорди
наты проекции радиуса-вектора объекта наблюдения на плоскость 
орбиты. Найдем эти координаты.

Обратимся к рисунку 3.7, на котором приняты следующие обо
значения:

О -  центр Земли;
А -  соответствует точке ОН  (см. рис. 3.3);
В -  соответствует проекции объекта наблюдения Пр (см. также 

рис. 3.3);
p{Px’Py’Pz) “  радиус-вектор объекта наблюдения;

45



k \kx,kv,k_ j -  вектор, являющийся проекцией вектора р  на 
плоскость д ;
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Рис. 3.7. Схема для определения проекции радиуса-вектора 
объекта наблюдения на плоскость

д -  плоскость орбиты; £ -  плоскость, проходящая через вектор 
р , перпендикулярная плоскости орбиты;

N{Nx,N ,N Z) -  вектор нормали плоскости с .

-  вектор нормали плоскости £.

Определяем координаты вектора к  , учитывая, что вектора р  и 

к  лежат в плоскости £ (вектор к  должен лежать на пересечении 

плоскостей д и с ). Координаты вектора нормали /у  плоскости с 
можно определить как результат векторного произведения двух век

торов, лежащих в этой плоскости р х к :

N X\ = kY ■ p z ~ k z ■ p Y ,

Ny\ — k z ' P x ~ k x ' P z ?  (3-16)

N zl = k x  ' P y ' P x  ■
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Для того чтобы вектор к  являлся проекцией вектора р  на плос

кость д , необходимо, чтобы плоскости с и с были перпендикуляр

ны, то есть скалярное произведение векторов нормали N ■ Й г долж
но быть равно нулю:

N X -NX1+ N T -NT1+ N Z -NZ1 = 0 . (3.17)

Подставляя (3.16) в (3.17), получаем выражение, содержащее 
неизвестные координаты kx ,kY,kz :

N x  (kyPz ~ kzp Y ) + N y (kzp x — kx p z ) +

+Nz (kx p Y - k Yp x ) = ° .  (3.18)

Эти координаты найдем следующим образом. Сначала опреде

лим зависимость между координатами вектора к  и величиной угла 

аот . Так как вектор к  лежит в плоскости орбиты, то его координа

ты можно выразить через параметры орбиты /'. Q  и угол аот . Ко

ординаты вектора к , являющегося проекцией вектора р  на плос

кость д , в геоцентрической орбитальной системе координат Ox'y'z' 
(рис. 3.8) определяются выражениями

к'х = R 0 - cos(а), 

к'у = R0 - sin(а), 

к'г = 0 .

Используя формулы матричного преобразования, выполняем

пересчет координат вектора к  из геоцентрической орбитальной сис
темы координат, связанной с точкой восходящего узла в неподвиж
ную геоцентрическую систему координат Oxyz :

к
X

к —
у

к z

1  0  0

0  cos/' sin/'

0  -sin /' cos/'

cos Q  sin Q  0  

-sin£? cos£? 0  

0  0  1

К

к 'у
К
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В итоге получаем следующие выражения: 
кх  = cos (аот ) • cos(£?) -  sin(aGffi ) • cos(/') • sin(_Q); 

kY = cos (aom ) • sin(_Q) + sin(a0ff!) • cos(/') • cos(_Q); (3.19)

kz = sin(aOHl.)-sin(/).
Подставляя выражения (3.19) в (3.18), получаем уравнение с од

ной неизвестной аот :

((cos aOHi sin Q + sin аош cos i cos Q) p z -  sin aOHi sin /' • p r ) N x  +

+ (sin a OHi sin i ■ p x -  (cos a OHi cos Q -  sin a OHi cosi sin Q) • p z ) N r + 

+|^(cosa0ffi -co s(£ ? )-s in a0ffi • cos(/')• sin (£?))• p Y -

Рис. 3.8. Схема для определения координаты вектора к
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- ( c o s a 0ffi- s m ^  +  s in a ^ - c o s ( / ) - c o s  (£?))• p x ~^-Nz = 0  

Преобразуем уравнение к виду а • cos(a)+b  • sin (a) = 0 :

(sin ,12-p zN x  -  cosQ - p zN r + cosQ-prN z - s in  ,12-px N z )cosaOHi +

+ (cos/'-cos.12• p zN x  - s i n / - p rN x  + s in /-p x N r + cos/-sin,12-p zN r -

-  cos / • sin Q ■ p rN z -  cos / • cos Q- p x N z ~)- aOHi sin = 0 .

где a = sin Q ■ p z N x  -  cos Q- p z N r + cos Q ■ p rN z -  sin Q ■ p x N z ; 

b = cos/-cos.12• p z N x  - s i n / - p Y ■N x  + s in /-p x N Y +

+ cos/-sin£2-p z N Y — cos/-sin£2-p YN z  -  cos/-cos£2■ p x N z .

В этом выражении неизвестны проекции p x ,py,pz и N X,NY,NZ . 
Координаты вектора р  вычисляются путем преобразования 

сферических координат объекта наблюдения в декартовы в непод
вижной геоцентрической системе координат в момент времени tt (по 
формулам аналогичным 3.13):

Проекции единичного вектора N , нормального к плоскости ор
биты, находятся по зависимостям (3.1).

Таким образом, были получены выражения для определения уг
ла аот между проекцией радиуса-вектора объекта наблюдения к и 
радиусом-вектором точки восходящего узла орбиты в момент времени

Разделив обе части уравнения на cos(аот ), приводим его к виду 

Тогда выражение для вычисления величины аот
будет иметь вид

(3.20)

Рх = cos(^)-cos(/,):

(3.21)
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Далее определим зависимости для отыскания угла между радиу
сом-вектором космического аппарата и радиусом-вектором точки 
восходящего узла орбиты в момент времени tt . Так как в данной мо
дели принято допущение, что космический аппарат движется по кру
говой орбите, то угловую скорость его радиуса-вектора считаем по
стоянной. В связи с этим угол aKAj можно определить по формуле

7'д;, - период обращения космического аппарата по орбите.

После того как получены значения углов a KAj и аот , вычисля
ем их разность:

На рис. 3.9 показана схема для представления расположения 

КА (точки А", , К ] . К 2 и К 2) и ОН (точкиМ 1,Р1,Р2 и М 2) в процес
се полета КА по орбите и перемещения объекта наблюдения вслед
ствие вращения Земли.

2к
—  А (3.22)

Л а г =  а КАг ~  а О Н г ,  ГДе /  =  1, 2, 3, 4.

Ширин
полосы
обзора

/

М 2
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В результате произведенных вычислений по пунктам 1-7 на
стоящего подраздела получаем сочетания параметров

D0, tv t2, t3, t4, Aaj, Aa2, Aa3, Aa4. (3.23)

3.2.3. Условия попадания объектов наблюдения 
в полосу обзора космического аппарата

Попадание ОН в зону обзора КА возможно при некотором соче
тании параметров (3.23). Проведем подробный анализ одного из воз
можных сочетаний параметров, при которых объект наблюдения 
(ОН) попадает в зону обзора космического аппарата:

a) tx Ф -1, t2 Ф -1, t3 = -1, t4 = -1, tx < t2, |Д | > Dm,A al < 0, A a2 > 0 .

В момент времени tx космический аппарат находится в точке 
К ] , а объект наблюдения в точке 1\ (см. рисунок 3.8). Так как мо
ментам времени, соответствующим точкам 1\ (<рОП, /.,) и 1\ (<роп, /.2). 
не присвоено условное значение минус единица, то есть 
tl Ф-\, t2 Ф - \ ,  следовательно, объект наблюдения за один виток кос
мического аппарата проходит только точки 1\ ( (роп, /.,), 1\ ( (роп, /.2).

Если /, < /2 . то в точку 1\ (<роп, /.,) объект наблюдения попадет

раньше, чем в точку 1\ (<роп, /.2) . Значение |/)()| определяет исходное

положение объекта наблюдения: если |Z)j | > 1)т . то в начальный мо
мент времени объект наблюдения находится за пределами зоны об
зора и точка Рх{(рон,Хj) будет точкой входа объекта наблюдения в 
зону обзора.

Необходимо, чтобы до момента времени /, космический аппа

рат не успел пройти район съемки, то есть величина ЛоЛ должна 
быть меньше нуля. Аналогично космический аппарат должен пройти 
район съемки до момента выхода объекта наблюдения из зоны обзо
ра в точке Р2{срон,Х2) , то есть Аа2 >0.

Рис. 3.9. Схема для анализа возможности проведения съемки
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Дадим краткую характеристику другим сочетаниям, при кото
рых съемка объекта возможна, если существуют только корни уравнения 
(3.14):

б) /, Ф-\,  I-, Ф-\ ,  1\ < /3, Aaj < 0 , Аа3 > 0  -  траектория объекта 
наблюдения пересекает зону обзора в двух точках Д(<рояД ) ,  
1\ ((рои. /-з). объект наблюдения проходит точку 1\ ((роп, /.,) раньше, 
чем точку 1\ (<роп, л,,) , космический аппарат проходит район съемки 
после момента времени tl и до момента времени /3;

в) 1\ Ф-\ ,  / 3 Ф-\,  /, > /3, Aaj > 0, Аа3 < 0  -  траектория объекта 
наблюдения пересекает зону обзора в двух точках 1\ (</у,,
1\ ((роП. /-з). объект наблюдения проходит точку 1\ ((р,)П, /.3) раньше, 
чем 1\ (<роп, /.,), КА проходит район съемки после момента времени 

t 3 и до момента времени t j ;

г) tx = - \ ,  / 3 Ф - 1, |/)0| < / )ц, Аа3 > 0  -  объект наблюдения в на
чальный момент времени находится в полосе обзора, траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке
Р3 ((Рои ■ /-з) ■ КА проходит район съемки до момента времени /3;

д) /• = -1, -1, \D0\> Dm, Aa3 < 0 -  объект наблюдения в на
чальный момент времени находится вне полосы обзора, траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке
1\ ((Роп ■ /-з), КА проходит район съемки после момента времени /3;

е) tx Ф-\ ,  t3 = - \ ,  /)п < 1)ш, Аа, > 0  -  объект наблюдения в на
чальный момент времени находится в полосе обзора, траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке
/ ' (<роп . / . 3 ) . КА проходит район съемки до момента времени /,;

ж) tx Ф-\ ,  / 3 = -1 , |Z)0| > l)nr Аа, < 0  -  объект наблюдения в на
чальный момент времени находится вне полосы обзора, траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке
/ ' ((ра ). КА проходит район съемки после момента времени /,.
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Если существуют только корни уравнения (3.15), то съемка воз
можна при следующих сочетаниях параметров:

з) t2 Ф - 1 , t4 Ф - 1 , t2 < t4, Аа2 < О, Аа4 > 0  -  траектория объекта 
наблюдения пересекает зону обзора в двух точках P2(q>OH,X2), 
Р4(<рон,Х4) , объект наблюдения проходит точку Р2{(рон,Х7)  раньше, 
чем Р4{(рон,Х4) , КА проходит район съемки после момента времени 
t2 и до момента времени / 4  ;

и) t2 Ф -1, t4 Ф -1, t2 > t4, Аа2 > 0, Да4  < 0 -  траектория объекта 
наблюдения пересекает зону обзора в двух точках Р2{(рои,/.2) . 
Р4(<рон,Х4) ,  объект наблюдения проходит точку Р4(срон,Х4) раньше, 
чем Р2{(рои,/.2) . КА проходит район съемки после момента времени 
t4 и до момента времени /2 ;

к) t2 = -1, t4 Ф -1, |Z)0| < Dm, Да4  > 0 -  траектория объекта на

блюдения пересекает зону обзора в одной точке Р4{(рои,/.4) . объект 
наблюдения в начальный момент времени находится в полосе обзо
ра, КА проходит район съемки до момента времени t4 ;

л) t2 = - \ ,  t4 Ф-\ ,  |Z)0| >Dm, Аа4 < 0  -  траектория объекта на

блюдения пересекает зону обзора в одной точке Р4(<ронЛ4) , объект 
наблюдения в начальный момент времени находится вне полосы об
зора, КА проходит район съемки позже момента времени t4 ;

м) t2 Ф -1, t4 = -1, |Z)0| <Dm, Аа2 > 0 -  траектория объекта на

блюдения пересекает зону обзора в одной точке Р2{срон,Х2) ,  объект 
наблюдения в начальный момент времени находится в полосе обзо
ра, КА проходит район съемки до момента времени t 2;

н) 12 Ф-\ ,  t4 = - 1 , /)п > /)„, Да2  < 0  -  траектория объекта наблю

дения пересекает зону обзора в одной точке объект на
блюдения в начальный момент времени находится вне полосы обзо
ра, КА проходит район съемки позже момента времени t2 .
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Если существуют все корни уравнений (3.14) и (3.15), то съемка 
объекта возможна при следующих сочетаниях параметров:

о) tx Ф -1, t2 Ф -1, t3 = -1 14 = -1, tx < t2, |Z)0| > Dm, Aat < 0, Aa2  > 0  -  
траектория объекта наблюдения пересекает зону обзора в двух точ
ках 1\{(р()!!,/л) .  Р2((роп,/.2) . объект наблюдения проходит точку 
1\ ((рои, /.,) раньше чем .Р2 (<рояД2) , объект наблюдения в начальный 
момент времени находится вне полосы обзора, КА проходит район 
съемки до момента времени t2 , позже момента времени /,;

п) tx Ф -1, t2 Ф -1, t3 = -1 t4 = -1, lj > t2, |Z)0| > Dm, Aat > 0, Aa2  < 0  -  
траектория объекта наблюдения пересекает зону обзора в двух точ
ках / '  {(роп,/л ) .  Р2(<рон,Л2) , объект наблюдения проходит точку
Р2 ((Роп ./-2 ) раньше чем 1\ (<роп./.,), объект наблюдения в начальный 
момент времени находится вне полосы обзора, КА проходит район 
съемки до момента времени t}, позже момента времени /2 ;

р) tx Ф -1, t2 = -1, t3 = - 1 14 = -1, |Z)0| > Dm, Aat < 0  -  траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке 
/ ' {(роП./-\) ,  объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится вне полосы обзора, КА проходит район съемки позже момента 
времени tx;

с) lj Ф -1, t2 = -1, t3 = - 1 14 = -1, |Z)0| < Dm, Aaj > 0  -  траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке 
/ '  ((РоИ./-,). объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится в полосе обзора, КА проходит район съемки до момента вре
мени /,;

т) lj = -1, t2 Ф -1, t3 = - 1 14 = -1, |Z)0| > Dm, Aa2  < 0  -  траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке 
1\ ((Роп - /-2 ) • объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится вне полосы обзора, КА проходит район съемки позже момента 
времени t2 ;
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у) tx = -1, t2 Ф -1, t3 = - l t 4 = -1, |Z)0| < Dm, Aa2 > 0  -  траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке 
Р2 ((Роп. /-2 ) • объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится в полосе обзора, КА проходит район съемки до момента вре
мени t2 ;

ф) tl = -1, t2 = -1, t3 Ф - \ t 4 Ф -1, t3 < t4, |Z)0| > Dm, А з < 0, Aa4 > 0 -  
траектория объекта наблюдения пересекает зону обзора в двух точ
ках Р3(срон ,Х3), Р4(срон ,Х4) , объект наблюдения проходит точку 
1\((роп ./.3 ) раньше чем Р4(сроп , /,4) , объект наблюдения в начальный 
момент времени находится вне полосы обзора, КА проходит район 
съемки до момента времени t4 , позже момента времени /3;

х) tx = -1, t2 = -1, t3 Ф-\ 14 Ф -1, t3 < t4, |Z)0| < Dm, Aa3 > 0, Aa4 < 0 -  
траектория объекта наблюдения пересекает зону обзора в двух точ
ках Р3(срон ,Х3), Р4{(рон ,Х4), объект наблюдения проходит точку 
Р4(сра„ ./-4) раньше чем l\((p( ) l l . объект наблюдения в начальный 
момент времени находится в полосе обзора, КА проходит район 
съемки до момента времени t3, позже момента времени / 4  ;

ч) tx = -1, t2 = -1, t3 ф - \ 1 4 = -1, |Z)0| > Dm, Aa3 < 0  -  траектория
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке
/', ((рои. /-з). объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится вне полосы обзора, КА проходит район съемки позже момента 
времени t3;

ш) tx = -1, t2 = -1, t3 ф - \ 1 4 = -1, \D0\ < Dm, Aa3 > 0 -  траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке
/ з ((р011. /.3 ). объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится в полосе обзора, КА проходит район съемки до момента вре
мени t3;

щ) tx = -1, t2 = -1, t3 = - \ 1 4 Ф -1, \D0\ > Dm, A a4 < 0 -  траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке
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I\((pou . /-4 ). объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится вне полосы обзора, КА проходит район съемки позже момента 
времени t4 ;

э) tx = -1, t2 = -1, t2 = - \ t 4 Ф -1, |Z)0| < Dm, Aa4 > 0  -  траектория 
объекта наблюдения пересекает зону обзора в одной точке 
1\{<Роп -Л4 ) • объект наблюдения в начальный момент времени нахо
дится в полосе обзора, КА проходит район съемки до момента вре
мени / 4  .

Если не существует ни одного корня и выполняется условие 

| А | < А« • объект наблюдения в начальный момент времени нахо

дится в полосе обзора и не выходит из нее в течение периода обра
щения космического аппарата. В этом случае съемка объекта также 
возможна.

Все остальные комбинации соответствуют случаям, когда съем
ка объектов наблюдения невозможна.

3.2.4. Алгоритм отбора объектов, попадающих в полосу 
обзора космического аппарата наблюдения

Ниже приведен алгоритм отбора объектов, попадающих в поло
су
обзора космического аппарата наблюдения.

Начало алгоритма
1. Вычисляются координаты вектора нормали плоскости орбиты

N  ,N  ,N  ■X’ у’ Z •

A x =sin  (/)• sin(£?);

N y =sin(/)- cos {p ) ;

N z = cos(z).
2. Вычисляется период обращения КА по орбите:
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Т КА  =  ■
\т?-К*

IV
3. Вычисляется ширина зоны обзора космического аппарата на

блюдения

Dm = R3 - sin(^),
где

(  \ ^

М - 1  г■ arcsin {Н орб+Кз\*ё{у)

R32 + R 32 - t g 2(y)

-  arcsin +  жк, к  е  Z  ■R3 - tgjy)

j R 32 + R 32 - t g2(y)

4. Вычисляются координаты объекта наблюдения в неподвиж
ной геоцентрической системе координат:

^  он = ^он  +  03 з ' Тг ■>

^он  =  ^он  +  03 з ' ( ?У  +  Tra ) •

5. Вычисляется расстояние от объекта наблюдения до плоскости 
орбиты в начальный момент времени

D0 = x H-Nx + y H-Ny +z H- Nz , 

где хм =R3 ■ cos(q>OH )• co s(a^  ); 

у " = R. ■ cos(<pail) • sin (/.у ,): 

z M =R3 -sin((poH).

6. Определяются координаты пересечения траектории объекта 
наблюдения с границами зоны обзора КА:

(  „ \  (  и \
\  = arcsin

a2+b2
-  arcsin

Ла2 +Ъ2
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= arcsin
\fc

^  f
-  arcsin

v \ f l
f

/1з = -  arcsin

/ yv/tf2 +b2

a 2 +b2

/., = -  arcsin
л/г

7
-  arcsin

v
(

-  arcsin

л/i

\ \ a  

Nу ■

a~ +b 

b

v y f?

+ 7 1 :

+  7Г .

где a = R3 - cos (<p)-N 

b = R3 -cos(cp)-Nx ;

ci = Dm- R3-s™(<p)-Nz .
7. В ычисляются моменты времени, соответствующие найден

ным пересечениям траектории объекта наблюдения с границами зо
ны обзора КА:

(л ~ Л ж ) .

", ’

(я2 -  Хон ) _

" ,  ’

(,Яз -  Хон ) _

", ’

(я4 -  Хо н ) 
со,

'i =-

и  =-

8. Вычисляются углы между проекцией радиуса-вектора объекта 
наблюдения на плоскость орбиты и радиусом-вектором точки восхо
дящего узла орбиты, соответствующие положениям объекта наблю
дения в моменты времени 11:

аот = arctan
В

где A = s in Q -p z N x  - c o s Q - p zN Y + c o sQ -p Y -N z - s in Q - p x N z ;

В = cos/ -cosQ -p zN x  -  sin i -N x  + sin/' • p x N Y + cos/ - s inQ -p zN Y -
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-  cos i ■ sin Q ■ p YN z -  cos i ■ cos Q, ■ p x N z ;

px = cos(</))-cos (/.,):

p T = cos (<p)- sm (/-,):

Pz = s i n ( p ) .
9. Определяются углы между радиусом-вектором космического 

аппарата и радиусом-вектором точки восходящего узла орбиты в мо
менты времени Л :

2ж
°-KAi =  ^  J

*КА
где /' =1, 2, 3, 4.

10. Вычисляются разности полученных углов:

^ a i = а юи ~ а от ■
11. Составляются условия, представленные в пункте 3.2.3 на

стоящего учебного пособия и осуществляется проверка возможности 
проведения съемки. Если условия выполняются, то принимается, что 
объект наблюдения попадает в полосу обзора космического аппарата 
наблюдения.

Конец алгоритма

Таким образом, в настоящем подразделе разработаны матема
тические модели и алгоритм для отбора объектов наблюдения, попа
дающих в полосу обзора КА.

В качестве примера на рис. 3.10 приведены результаты отбора 
объектов наблюдения, попадающих в один из витков КА наблюде
ния (темные точки).

60



■ I

Рис. 3.10. Результаты отбора объектов наблюдения, 
попадающих в один из витков КА наблюдения

Светлым размытым контуром в форме круга показано так называе
мое световое пятно (развертка поверхности Земли, освещенная

Солнцем).
4. МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ И АЛГОРИТМЫ  

ДЛЯ ВЫБОРА МАРШРУТА СЪЕМКИ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА НАБЛЮДЕНИЯ

4.1. Критерии выбора маршрута съемки 
космического аппарата наблюдения

Показатель производительности космического аппарата наблю
дения (выходной эффект по производительности) есть суммарное 
количество полученных кадров:

т

Е = £ / , ,
;=1

где / ; - 7-й кадр в порядке очередности съемки.

Этот показатель существенно зависит от маршрута съемки. В 
этой связи встает задача выбора оптимального порядка съемки этих 
объектов из условия максимального получения выходного эффекта 
за один пролет космического аппарата наблюдения, в данном случае 
количества полученных кадров:
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E = H h  .,Ёл- > m a x  • (4 1 )
;=1

где условная запись x e X  означает принадлежность множества ха
рактеристик х, влияющих на производительность космического ап
парата наблюдения, некоторому допустимому множеству X  (множе
ству ограничений).

К характеристикам, влияющим на производительность космиче
ского аппарата наблюдения, в частности, относятся характеристики 
системы электропитания и баланс электроэнергии на борту КА.

Кроме того, для космических аппаратов наблюдения характерны 
следующие специфические ограничения:

- максимальная угловая скорость поворота космического аппа
рата при перенацеливании (связана с наличием на борту силового 
гироскопического комплекса определенной мощности);

- приоритетная съемка указанных объектов наблюдения (одного 
или нескольких объектов за виток полета КА);

- предпочтение проведения съемки с малыми углами отклонения 
оптической оси аппаратуры наблюдения от надира (при прочих рав
ных условиях);

- по баллам облачности;
- по углу Солнца над горизонтом на поверхности Земли в сни

маемом объекте наблюдения;
- по яркости и контрастности объекта наблюдения;
- по максимальной широте съемок (определяются параметрами 

орбиты КА);
- по времени года при съемке приполярных областей Земли и др.
Выбор количества объектов съемки и порядка съемки по крите

рию (4.1) в полной постановке требует разработки большого числа 
разнообразных частных моделей и использования теории графов и 
методов динамического программирования.

Однако следует отметить, что на начальных этапах проектиро
вания не все упомянутые ограничения существенно влияют на ре
зультаты решения задачи. Поэтому иногда задачи такого рода реша
ют в упрощенной постановке на основе введения тех или иных уп
рощающих допущений. Рассмотрим некоторые из постановок задач 
такого рода и алгоритмы их решения.
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4.2. Алгоритм выбора маршрута съемки 
методом динамического программирования

Суть метода динамического программирования заключается в 
последовательном переборе всех объектов наблюдения, находящих
ся в полосе обзора космического аппарата, и выборе на каждом этапе 
такого направления перенацеливания, которое обеспечит максимум 
выбранного показателя эффективности.

Приведем укрупненный алгоритм выбора маршрута съемки ме
тодом динамического программирования без наличия ограничений, 
описанных в подразделе 4.1.

Начало алгоритма
1. Последнему объекту п, содержащемуся в массиве объектов 

наблюдения, присваивается нулевое значение (количество отснятых 
объектов наблюдения).

2. Проверяется возможность выполнения перенацеливания меж
ду объектами наблюдения п-1 и п по какой-либо методике.

Если перенацеливание возможно, то для объекта с номером п-1 
выбирается единственный возможный вариант перенацеливания. 
Объекту наблюдения п-1 присваивается значение показателя произ
водительности, равное единице.

Если перенацеливание невозможно, то объекту наблюдения п-1 
присваивается значение показателя производительности, равное нулю.

В свойства объекта записывается номер варианта перенацелива
ния.

3. Проверяется возможность выполнения перенацеливания меж
ду объектами наблюдения п-2, п-1 и п-2, п. Если оба варианта пере
нацеливания возможны, выбирается такой, при котором обеспечи
ваются дополнительные условия (приоритеты, меньшие углы накло
на, отсутствие облачности и т.п.). Если варианты равнозначны, вы
бирается первый из них. В свойства объекта также записывается но
мер варианта перенацеливания.

4. Вычисления повторяются для всех объектов массива.
5. Выбор маршрута (рис. 4.1) выполняется путем движения от 

объекта с номером 0 к объекту с номером п и последовательного вы-
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деления участков перенацеливания, номера которых были записаны 
в свойствах объектов на первом этапе алгоритма.

Конец алгоритма

Рис. 4.1. Схема для составления маршрута 
методом динамического программирования

В свою очередь, использование теории графов и методов дина
мического программирования для движущихся в различных направ
лениях космического аппарата и объектов наблюдения с учетом воз
можности поворота оптической оси аппаратуры наблюдения - не
простая задача. Сама постановка такой задачи довольно сложна, не 
говоря о ее решении. Поэтому далее остановимся на упрощенном 
моделировании.

4.3. Моделирование производительности космического 
аппарата наблюдения на основе ограничений 

поворота по углу тангажа

При построении моделей принимаются следующие допущения.
1. Полоса обзора КА по ширине - плоская. Такое допущение 

можно принять, если орбита КА наблюдения низкая.
2. Космический аппарат поворачивается при перенацеливании 

только по углу крена (возможность съемки при поворотах КА по уг
лу тангажа идет в запас производительности).

Сущность упрощенного моделирования производительности 
космического аппарата наблюдения на основе ограничений поворота 
по углу тангажа заключается в следующем.

Для двух смежных реализаций случайных координат объекта 
наблюдения фиксируется время, прошедшее между этими реализа
циями, и определяется сначала приращение угла крена космического
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аппарата при перенацеливании, затем определяется время, необхо
димое для осуществления перенацеливания.

Если время, необходимое для перенацеливания, меньше чем 
время, прошедшее между случайными реализациями координат объ
екта наблюдения, то считается, что объект наблюдения отснят. В 
противном случае второй объект наблюдения исключается из анали
за и рассматривается следующий объект.

Схема, иллюстрирующая методику оценки производительности 
космического аппарата наблюдения, представлена на рис. 4.2.

На этом рисунке показан вид сверху на участок полосы обзора 
космического аппарата. Стрелки, отображенные пунктирными ли
ниями, показывают маршрут съемки космического аппарата при 
мгновенной перекладке оптической оси аппаратуры наблюдения КА 
по углу крена. Стрелки, отображенные сплошными линиями, пока
зывают маршрут съемки космического аппарата при перекладке оп
тической оси по углу крена с учетом ограничений по угловому уско
рению и скорости вращения космического аппарата.
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Рис. 4.2. Схема для оценки производительности 
космического аппарата наблюдения

Для построения алгоритма выбора маршрута съемки длина уча
стка полосы обзора разделяется на отдельные полосы, шаг между 
которыми равен расстоянию продвижения подспутниковой точки по 
трассе космического аппарата в единицу времени (за шаг расчета 
A t ). Ширина полосы обзора также разделяется вертикальными ли
ниями, шаг между которыми равен расстоянию продвижения точки 
пересечения линии визирования с поверхностью Земли в единицу 
времени (также за шаг расчета АО- Следует отметить, что расстоя
ние между вертикальными линиями неодинаково, линии сгущаются 
при перемещении от края полосы обзора к трассе КА.
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На рис. 4.3 представлена схема, с помощью которой можно оп
ределить функциональную связь между координатами объектов на
блюдения по ширине полосы обзора (по углу крена). На этой схеме 
введены следующие обозначения: К  - точка, соответствующая рас
положению космического аппарата в плоскости, перпендикулярной 
трассе в подспутниковой точке; Р - подспутниковая точка; С - объект 
наблюдения на поверхности Земли; Е, F  - точки на противополож
ных границах полосы обзора; L - ширина полосы обзора; Н  - высота 
полета; упых - максимальный угол отклонения оптической оси от на

дира (по крену); ух - угол крена, соответствующий координате // 
объекта наблюдения (от трассы).

Из геометрических соотношений можно получить зависимость 
между углом крена у1 космического аппарата в момент съемки объ
екта наблюдения и координатой ij по ширине полосы обзора:

К

£  Т  Т  Т  Т  Т  Т  р  Т  Г с т  Т  Т  F

Рис. 4.3. Схема для оценки расположения 
объектов наблюдения по углу крена

(4.2)
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Алгоритм имитации случайных реализаций координат объекта 
наблюдения по ширине полосы обзора и математические модели, 
используемые в этом алгоритме в соответствии с рисунками 4.2 и 
4.3, приведены ниже.

4.4. Алгоритм моделирования производительности 
космического аппарата наблюдения

В качестве исходных данных служат координаты потенциаль
ных объектов наблюдения. Укрупненный алгоритм приведен ниже.

Начало алгоритма
1. Включается основная программа имитации полета КА по орбите 

(см. алгоритмы, представленные в учебном пособии [1]).
2. Задаются исходные данные по начальному углу крена косми

ческого аппарата ух. Как правило, начальный угол крена КА прини

мается равным нулю, или он считается равным углу крена КА в мо
мент съемки первого объекта наблюдения при нулевом угле тангажа. 
Фиксируется текущее время tx . Счетчик циклов обнуляется ( т = 0).

3. Осуществляется приращение времени на шаг расчета A t :
t = t + A t .

4. Подключается подпрограмма имитации появления объектов 
наблюдения в полосе обзора космического аппарата.

5. Если какой-либо объект наблюдения (из исходных данных) в 
зоне обзора движущегося КА не обнаружен (х = 0), то осуществляет
ся переход к пункту 3 (приращение времени на шаг A t ).

6. Если объект наблюдения в зоне обзора КА обнаружен (х = 1), 
то рассчитывается угол крена КА:

7. Рассчитывается приращение угла крена космического аппара
та при перенацеливании:

АГ = \Г2 ~ Г1
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8. Рассчитывается время, необходимое для перенацеливания 
космического аппарата, по формуле, полученной для принятого ал
горитма управления космическим аппаратом по углу крена (см. [1], 
формула (9.24)):

где £тах - максимальное значение углового ускорения космического 
аппарата при перенацеливании.

9. Рассчитывается время Atn подлета КА к объекту наблюдения 
(или время «перемещения» объекта наблюдения до линии, проходя
щей через подспутниковую точку и перпендикулярную направлению 
полета КА).

10. Если время, необходимое для перенацеливания космическо
го аппарата, меньше чем время подлета КА к объекту наблюдения, 
то есть если

то считается, что объект наблюдения «отснят» и включается счетчик 
циклов:

т = т + 1.
В противном случае считается, что объект наблюдения не «от

снят».
11. Осуществляется переприсваивание значений углов, которое 

необходимо для повторных расчетов:

12. Если х =2, 3, 4 и т. д. (то есть в зону обзора КА одновремен
но попадают несколько объектов наблюдения), то по очереди про
изводится проверка возможности съемки каждого из них (осуществ
ляется расчет по пунктам 6-9 настоящего алгоритма).

13. Расчеты по пунктам 3-12 повторяются до окончания процес
са имитации, которое определяется внешними условиями, например, 
когда угол Солнца над горизонтом меньше допустимого для съемок, 
или другими условиями.

Конец алгоритма

Ух = Г 2 •
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Приведем некоторые пояснения к пункту 11 алгоритма.
Случай одновременного попадания нескольких объектов в зону 

обзора КА с формальной точки зрения ничем не отличается от слу
чаев, когда в полосу обзора в какой-то момент времени попадает 
один объект наблюдения. Однако можно ввести дополнительные ус
ловия. Например, если по результатам имитации два смежных объ
екта наблюдения оказались расположенными относительно близко и 
для перенацеливания космического аппарата требуется небольшое 
время, значительно меньшее, чем время, необходимое для перенаце
ливания с крайней левой полосы обзора на крайнюю правую полосу 
обзора, то можно считать, что космический аппарат успевает отснять 
оба объекта наблюдения.

Модели и алгоритмы для оценки производительности космиче
ского аппарата наблюдения можно совершенствовать по различным 
направлениям, например, в части учета кривизны поверхности Зем
ли. Можно построить модели, учитывающие возможность поворота 
космического аппарата наблюдения по каналу тангажа. Тогда произ
водительность космического аппарата может возрасти.

5. МОДЕЛИ И АЛГОРИТМЫ ДЛЯ ОЦЕНКИ ОРИЕНТАЦИИ 
ПАНЕЛЕЙ СОЛНЕЧНЫХ БАТАРЕЙ КОСМИЧЕСКОГО 

АППАРАТА НАБЛЮДЕНИЯ

5 Л . Модели для оценки среднего косинуса угла между 
нормалью к плоскости панели солнечной батареи 

и направлением на Солнце на основе относительного 
времени целевой работы космического аппарата

Данная модель годна только для круговых орбит и представляет 
собой модернизированную модель для оценки времени освещения 
Солнцем искусственного спутника земли, представленную в работе 
[7]. При разработке модели приняты следующие допущения.

1. Панели солнечных батарей установлены на космическом 
аппарате неподвижно, плоскость панели перпендикулярна 
оптической оси оптико-электронного телескопического комплекса.

2. Во время целевой работы космического аппарата средний
косинус угла между направлением на Солнце и нормалью к 
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плоскости солнечных батарей принимается равным нулю (или 
равным какому-либо фиксированному значению, принятому из 
статистики).

3. В свободное от съемки время космический аппарат 
ориентируется панелями солнечных батарей на Солнце. Средний 
косинус угла между направлением на Солнце и нормалью к 
плоскости солнечных батарей в этом случае принимается равным 
единице.

4. При нахождении космического аппарата в тени Земли 
условно считается, что косинус угла между направлением на Солнце 
и нормалью к плоскости солнечных батарей равен нулю.

По определению средний косинус угла между направлением на 
Солнце и нормалью к плоскости солнечных батарей определяется по 
следующей зависимости:

  1 \cos«  = ---------- cosa ( t ) - d t , (5.1)
(к ~ Ч ){

где cos « (l) - косинус угла в произвольный момент времени t;
tx и t2 - начальное и конечное время отсчета соответственно.
Анализируя выражение (5.1) с учетом принятых допущений, 

можно прийти к выводу, что средний косинус угла между 
направлением на Солнце и нормалью к плоскости солнечных 
батарей будет равен относительному времени освещения КА 
Солнцем, исключая время целевой работы, то есть

cos а = Т осв- Т цр . (5.2)

Если средний косинус угла между направлением на Солнце и 
нормалью к плоскости панели солнечных батарей принимается 
равным какому-либо фиксированному значению, принятому из 
статистики, то вместо формулы (5.2) можно использовать 
следующее выражение:

cos а  =TOCB - T ^ l - c o s a ^ )  , (5.3)

где cos (Хцр - средний косинус угла при целевой работе КА.
Относительное время освещения космического аппарата на 

круговой орбите рассчитывается по следующей зависимости [7]:
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т±осв

л
 arcsin
2

 ̂sin д  ̂
s in ? 7

л
(5.4)

где д - угол тени;
1) - угол между нормалью к плоскости орбиты и линией Земля -  

Солнце.
Угол тени д можно определить на основе схемы, 

представленной на рис. 5.1, с помощью следующих соотношений [7]:

^ ( 2 - 7 ? 3 - Я + Я 2)^
д = arcsin

R3 + H
(5.5)

где R3 -  радиус Земли;
Я  -  высота орбиты.
Угол 1) определяется из следующего соотношения:
COS Г) =  COS 7 • COS E ■ COS 4  ̂-

-sinz - s in s  • cosQ • sin4  ̂+ sin i ■ sinQ- cos4^, (5.6)

где s  - угол между эклиптикой и экватором;
- угол между направлением на точку весеннего 

равноденствия и линией Земля -  Солнце.

72



Приближенно в градусах угол Т  можно рассчитать по 
следующей зависимости [7]:

где N 2lIII - число дней, прошедших после 21 марта до дня 
наблюдения космического аппарата.

Относительное время целевой работы можно рассчитать по 
следующей зависимости:

где Тцр - среднее время целевой работы КА за один виток;

ТК4 - период обращения спутника вокруг Земли.
Зная относительное время целевой работы космического аппарата 

и относительное время освещения (см. формулы (5.4) и (5.8)), можно 
определить значение среднего косинуса угла между направлением на 
Солнце и нормалью к плоскости панели солнечных батарей по 
формулам (5.2) и (5.3).

На основе приведенных моделей нетрудно разработать 
программу для оценки среднего косинуса угла между направлением 
на Солнце и нормалью к плоскости панели солнечной батареи 
космического аппарата наблюдения, функционирующего на 
круговых орбитах (сокращенно среднего косинуса угла альфа). На 
рис. 5.2 представлен пользовательский интерфейс одной из таких 
программ.

Ч> = 0,98563 -N 2lIII, (5.7)

(5.8)
КА
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Ий Расчет среднего косинуса СБ для круговой орбиты J S l x J

Назад

Исходные данные

прошедших после 21 марта (Too Расчет

Продолжительность целевой 
работы КА на одном витке, мин |25

Введите средний косинус альфа 
при цел. работе КА (из статистики) рт

Примечание. Данные по орбитам приведены на закладке 
"Параметры орбит". Высота круговой орбиты соответствует 
радиусу перигея

Минимальное значение Cos альфа 10.420288

Рис. 5.2. Окно программы для оценки среднего косинуса угла альфа
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5.2. Математические модели и алгоритмы для оценки 
текущего значения косинуса угла между нормалью 
к поверхности солнечных батарей и направлением 

на Солнце без учета затенения элементами КА

Эти модели годны как для круговых, так и эллиптических орбит. 
Их можно использовать для конструктивно-компоновочных схем, в 
которых панели солнечной батареи практически не затеняются 
другими элементами конструкции космического аппарата (см., 
например, рис. 5.3).

Рис.5.3. Схемы расположения панелей солнечных батарей 
без затенения элементами конструкции

5.2.1. Постановка задачи определения косинуса угла  
между нормалью к поверхности солнечных батарей 

и направлением на Солнце и этапы реш ения

На рис. 5.4 представлена схема одного из возможных вариантов 
установки подвижных панелей солнечных батарей на космическом 
аппарате наблюдения.
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Рис. 5.4. Положение вектора направления на Солнце относительно 
нормали к поверхности панели солнечной батареи

На этом рисунке введены следующие обозначения:
S  - единичны й вектор направления на Солнце; 
п - единичны й вектор к панели солнечной батареи;
&п - угол поворота панели по тангажу; 
уп - угол поворота панели по крену.
На этом рисунке ОБ хБ у Б zБ - базовая система координат косми

ческого аппарата (подробнее о ней речь пойдет далее). Оптическая 
ось аппаратуры наблюдения совпадает с осью 0 БхБ базовой системы 
координат. Система координат 0 СБхСБу СБгСБ связана с точкой подве
са панели солнечной батареи на корпусе космического аппарата и 
плоскостью панели. Оси 0 СБхСБ и 0 СБу СБ расположены в плоскости 
панели. 0 СБхСБ направлена вдоль панели, а ось 0 СБу СБ - поперек. 

0 сб2сб '  перпендикулярна плоскости панели (дополняет систему до 
правой) и совпадает по направлению с единичным вектором п .
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Формулировка задачи
Определить текущий угол (или косинус угла) между нормалью к 

поверхности солнечных батарей и направлением на Солнце с учетом 
времени года, параметров рабочей орбиты, компоновочной схемы 
аппаратуры наблюдения и солнечных батарей, изменения ориента
ции космического аппарата в процессе целевой работы и поворотов 
панелей солнечной батареи.

Математическая постановка задачи
Определить координаты единичных векторов в какой-либо 

одной системе координат и осуществить расчет косинуса угла между 
направлением на Солнце и нормалью к поверхности панели 
солнечной батареи по следующей зависимости:

cos ос = (5 ,й )  = sx -nx + sy -ny + sz -nz , (5.9)

где sx,s y,s z - проекции вектора S  на оси рассматриваемой (любой) 
системы координат;

nx, ny, nz - проекции вектора п на оси той же системы 
координат.

Выбор системы координат
Естественно, что вычисление угла (или его косинуса) между 

нормалью к поверхности солнечных батарей и направлением на 
Солнце (в дальнейшем - угла а ) должно проводиться в какой-либо 
одной системе координат, например, в неподвижной геоцентриче
ской системе координат, в базовой системе координат космического 
аппарата или в системе координат, связанной с плоскостью панели 
солнечной батареи. Выбор системы координат для проведения рас
четов определяется с точки зрения количества вычислений или ско
рости расчета.

Если не учитывать затенение панелей солнечной батареи други
ми элементами конструкции космического аппарата, то, по- 
видимому, безразлично, к какой системе координат приводить еди
ничные векторы направления на Солнце и единичный вектор норма
ли к плоскости панели солнечной батареи.
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Если же учитывать затенение панелей солнечной батареи дру
гими элементами конструкции космического аппарата, то целесооб
разнее проводить расчеты искомого угла а  в базовой системе коор
динат космического аппарата, так как в этом случае нет необходимо
сти в пересчете многочисленных координат точек элементов конст
рукций, затеняющих панели солнечной батареи.

Поскольку в дальнейшем учитывается затенение панелей 
солнечных батарей другими элементами космического аппарата, то 
расчет угла а  будем проводить в базовой системе координат косми
ческого аппарата.

Этапы решения задачи
Во-первых, чтобы лучше понять суть преобразований, 

связанных с расчетом косинуса угла между нормалью к поверхности 
солнечных батарей и направлением на Солнце, необходимо сначала 
рассмотреть системы координат, связанные с космическим 
аппаратом, типовые схемы установки аппаратуры наблюдения на 
космическом аппарате и эволюцию положения базовой системы 
координат в процессе запуска КА на орбиту и перевода его в рабочее 
положение.

Во-вторых, для решения поставленной задачи необходимо:
- рассмотреть системы координат, связанные с космическим 

аппаратом, с учетом вариантов компоновки оптической аппаратуры 
наблюдения;

- рассмотреть изменение ориентации системы координат, 
связанной с космическим аппаратом в процессе выведения спутника 
на орбиту и перевода его в рабочее положение;

- определить координаты единичного вектора к поверхности как 
неподвижной, так и подвижной панели солнечной батареи в базовой 
системе координат;

- рассчитать координаты вектора направления на Солнце в 
неподвижной геоцентрической системе координат в зависимости от 
времени (числа суток) прошедшего с момента прохождения точки 
весеннего равноденствия;

- пересчитать координаты единичного вектора направления на 
Солнце из неподвижной геоцентрической системы координат в
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геоцентрическую орбитальную систему координат, связанную с 
перицентром орбиты;

- преобразовать координаты единичного вектора направления на 
Солнце из геоцентрической орбитальной системы координат, 
связанной с перицентром орбиты, в барицентрическую орбитальную 
систему координат;

- определить координаты единичного вектора направления на 
Солнце из барицентрической орбитальной системы координат в 
систему координат, связанную с центром масс космического 
аппарата и центром Земли;

- рассчитать координаты единичного вектора направления на 
Солнце из системы координат, связанной с центром масс 
космического аппарата и центром Земли, в базовую систему 
координат;

- определить значение косинуса угла между направлением на 
Солнце и нормалью к поверхности панели солнечной батареи в 
базовой системе координат.

- определить значение косинуса угла между направлением на 
Солнце и нормалью к поверхности панели солнечной батареи для 
поворотной панели солнечной батареи.

Рассмотрим эти этапы решения задач подробнее.

5.2.2. Базовая система координат космического аппарата 
и типовые схемы установки аппаратуры наблюдения

Оси и плоскости стабилизации
Прежде всего напомним, что для ракетной техники еще со вре

мен ракеты «Фау 2» установилась традиция нумеровать рулевые ор
ганы в порядке их обхода по часовой стрелке, если смотреть по на
правлению полета [4]. Номер I при этом присваивается рулю, распо
ложенному в плоскости траектории. Оси I-III и II-IV принято назы
вать осями (или плоскостями) стабилизации. В дальнейшем эти обо
значения и термины стали применяться и для космических аппаратов 
[5]. Плоскость I - III ракеты и космического аппарата совпадает с 
плоскостью движения ракеты во время вывода космического аппара
та на орбиту.
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Базовая система координат
В космическом аппарате имеется некая основная (базовая) сис

тема координат ОБхБу БzБ (см. рис. 5.5), которая привязана к плоско
стям стабилизации ракеты и космического аппарата и используется 
при разработке проекта, изготовлении, и эксплуатации.

Рис. 5.5. Плоскости стабилизации и базовая система 
координат космического аппарата

Обычно ось ОхБ космического аппарата совпадает с продольной 
осью космического аппарата и ракеты и направлена в сторону полета 
ракеты, плоскость ОуБгБ совпадает с плоскостью сопряжения (сты
ка, посадки) стыковых шпангоутов космического аппарата и пере
ходного отсека ракеты-носителя. Ось ОуБ расположена в плоскости 
I - III космического аппарата и направлена в сторону полуплоскости 
I. Ось OzE дополняет систему координат до правой.

Варианты компоновки оптической аппаратуры наблюдения
Некоторые варианты компоновки оптической аппаратуры на

блюдения по отношению к базовой системе координат представлены
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на рис. 5.6. Литеры «НП» на этом рисунке и следующих рисунках 
означают «направление полета».

Варианты компоновки оптической аппаратуры наблюдения 
влияют на ориентацию космического аппарата наблюдения в про
цессе съемки целей.

Рис. 5.6. Варианты компоновки оптической аппаратуры 
наблюдения по отношению к базовой системе координат

5.2.3. Изменение ориентации базовой системы координат
космического аппарата в стартовой и барицентрической 
орбитальной системах координат в процессе выведения 
спутника на орбиту и перевода его в рабочее полож ение

Изменение ориентации космического аппарата в процессе 
активного участка траектории

На рис. 5.7 представлена схема, иллюстрирующая изменение 
направления осей базовой системы координат космического аппара
та наблюдения в стартовой системе координат в процессе выведения 
спутника на орбиту и перевода его в рабочее положение.

На активном участке полета ракеты-носителя ось 0 Бу Б базовой 
системы координат постепенно поворачивается в сторону поверхно

а) б)
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сти Земли. Во время отделения космического аппарата от ракетного 
блока последней ступени ракеты-носителя ось 0 БхБ космического 
аппарата направлена по касательной к траектории вывода, а ось 
0 Бу Б «смотрит» на Землю.
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Рис. 5.7. Изменение направления осей базовой системы координат
космического аппарата в процессе его выведения на орбиту

Ориентация космического аппарата в рабочем положении
Если оптическая ось аппаратуры наблюдения космического ап

парата наблюдения располагается поперек базовой оси 0 БхБ (см. 
рис. 5.6 а), то положение космического аппарата после его отделения 
от ракетного блока последней ступени ракеты-носителя практически 
совпадает (или почти совпадает) с номинальным (средним) рабочим 
положением космического аппарата. (Ось хБ космического аппарата 
в готовности к проведению съемок, как правило, направлена в на
дир). Такое положение космического аппарата соответствует пози
ции 1 на рис. 5.7.

Если оптическая ось аппаратуры наблюдения космического ап
парата наблюдения располагается вдоль базовой оси ОхБ (см. рис. 
5.6 б), то положение космического аппарата после его отделения от 
ракетного блока последней ступени ракеты-носителя не соответству
ет рабочему. Для перевода космического аппарата в рабочее номи
нальное положение необходимо его повернуть таким образом, чтобы
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оптическая ось (или ось ОхБ) была направлена в сторону «Земли». 
Такое положение космического аппарата соответствует позиции 2 на 
рис. 5.7.

Особенности ориентации космического аппарата при про
дольном и поперечном сканировании площадок

На ориентацию базовой системы координат космического 
аппарата в номинальном рабочем положении влияет также схема 
организации движения относительно центра масс в процессе съемки. 
На рис. 5.8 представлены схемы съемки площадки с помощью про
дольного (вдоль трассы) сканирования полосы захвата (а) и попе
речного сканирования смежных полос захвата (б).

Линейка приборов с зарядовой связью (линейка ПЗС) фотопри- 
емного устройства должна быть установлена в фокальной плоскости 
оптической системы вдоль направления сканирования.

Поэтому для перехода в режим съемки по схеме б необходимо 
развернуть космический аппарат относительно оси хБ на 90 граду
сов (по углу рыскания).

Ось хБ в номинальном рабочем положении космического аппа
рата направлена в надир для обоих вариантов съемки (см. рис. 5.6 а  и 
б). Ось ОуБ при съемке площадки по схеме а ориентирована против 
направления полета, а при съемке площадок по схеме б - перпенди
кулярно плоскости орбиты. Ось 0 БгБ , как упоминалось, дополняет 
систему координат до правой для схем а  и б.

Таким образом, при пересчете координат единичного вектора 
направления на Солнце следует учитывать направление осей базовой 
системы координат исходя из особенностей компоновочной схемы и 
схемы организации движения космического аппарата относительно 
его центра масс.

Теперь можно перейти к вопросам преобразования координат 
единичного вектора направления на Солнце, связанных с поворота
ми различных систем координат.
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а) б)

Рис. 5.8. Схема съемки площадки с помощью продольного 
и поперечного сканирования

5.2.4. Определение координат единичного вектора 
к поверхности неподвижной панели солнечной 

батареи в базовой системе координат

Координаты единичного вектора к поверхности неподвижной 
панели солнечной батареи в базовой системе координат зависят от 
схемы установки панелей солнечных батарей на космическом
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аппарате и от их поворота в процессе целевой работы (если 
повороты панелей солнечной батареи предусмотрены и обеспечены 
конструкцией).

На рис. 5.9 представлены два варианта компоновок аппаратуры 
наблюдения и панелей солнечных батарей.

Рис. 5.9. Варианты компоновок аппаратуры наблюдения 
и панелей солнечных батарей

Для варианта а матрица-столбец пБ , содержащая координаты
единичного вектора направления на Солнце п в базовой системе 
координат КА, выглядит следующим образом:

(5.10)
пХБ 0

пБ = ПУБ = -1

П;Е 0

Для варианта б матрица-столбец пБ будет другая:

п Х Б
- 1

П Е  = П У Б
= 0

П ; Е
0

(5.11)

Аналогично можно получить матрицы-столбцы, содержащие 
координаты единичного вектора направления на Солнце в базовой
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системе координат КА, и для других вариантов компоновок аппара
туры наблюдения и панелей солнечных батарей.

5.2.5. Определение координат единичного вектора 
к поверхности подвиж ной панели солнечной  

батареи в базовой системе координат

На рис. 5.10 представлена одна из возможных схем расположе
ния подвижных панелей солнечных батарей на космическом аппара
те. Обозначения на этом рисунке соответствуют обозначениям на 
рис. 5.4. Оптическая ось аппарата совпадает с осью 0 БхБ базовой 

системы координат. Система координат 0 СБхСБу СБгСБ связана с точ
кой подвеса панели солнечной батареи на корпусе космического ап
парата и плоскостью панели.

Рис. 5.10. Положение вектора направления на Солнце относительно 
нормали к поверхности панели солнечной батареи
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Оси 0 СБхСБ и 0 СБу СБ расположены в плоскости панели. Ось 
Осбхсб направлена вдоль панели, а ось 0 СБу СБ - поперек. 0 СБгСБ 
перпендикулярна плоскости панели (дополняет систему до правой) и 
совпадает по направлению с единичным вектором п .

Кроме того, на рисунке введены следующие промежуточные 
системы координат: ()rl:Xri;y ri;zri;, которая описывает положение 
панели солнечной батареи при ее повороте по углу крена панели уп , 

и (), ■/: х, у, z, , которая описывает положение панели солнечной 
батареи после ее поворотов сначала по углу крена панели уп , затем 
по углу тангажа панели Зп (см. пунктирную линию на рис. 5.10).

Продольная ось панели солнечной батареи Осбх!сб в повернутом 
положении (по двум углам) направлена по оси 0 Бу Б космического 

аппарата, а поперечная ось 0 СБу'СБ - в сторону, противоположную 

оси 0 БгБ . Ось Oz'CE дополняет систему до правой и направлена в 
сторону, противоположную оси хБ .

Матрица-столбец пБ , содержащая координаты единичного век
тора нормали к поверхности солнечной батареи пСБ в системе коор
динат 0 СБхСБу СБгСБ , будет следующей (см. рис. 5.10):

П*Б 0

пБ = ПуБ = 0

П.Б 1
Для преобразования координат единичного вектора нормали к 

поверхности солнечной батареи п из системы координат 
0 сбхсбУсб2сб в базовую систему координат0 БхБу БzБ космического 
аппарата «необходимо иметь соответствующую матрицу поворота. 
Построим ее.

Сначала получим матрицу преобразований для поворота систе
мы координат 0 СБхСБу СБ2СБ, связанной с панелью солнечной бата

реи, в систему координат Ос[:хс[:у ( , определяющую положение 
панели солнечной батареи по углу крена уп (см. рис. 5.10). Углы 
между осями этих систем координат представлены в таблице 5.1.



Таблица 5.1
Углы между осями систем координат ОхСБу СБгСБ и Oci;xci;y ci;z(

Ось ОхСБ ОУсБ 0 ZCE

ОхСБ 0 п
2

п
2

ОУсБ
п
~г

Уп
п
- ~ 7 п

о 4 б
п
~2

п
-г +Уп Уп

Соответствующая матрица поворота будет следующей:
1 0 0

МуСБ — 0 cos у п sin уп

0 -s in  у п cos у п
Теперь получим матрицу преобразований для поворота системы 

координат ( ) r l :X r i ; y r l ;Z r i ; , связанной с панелью солнечной батареи 

при ее повороте по углу крена уп , в систему координат 

0 с б х с б У с б 2 с б  ■ определяющую положение панели солнечной батареи 

после поворотов по углу крена уп и углу тангажа Зп панели (см. 
рис. 5.10). Углы между осями этих систем представлены в таблице 5.2.

Таблица 5.2

Углы между осями систем координат (l-,:x(-[:y ( 7;zr/; и (l-,:x(-[:y ( 7;zr/;

Ось ОхСБ °УсБ Oz"B

ОхСБ $п
п
2 -  + 3П2 п

ОУсБ
п 0 п
2 2

71 п
0 z 'cE —  К2 п ~2
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Соответствующая матрица поворота будет следующей:
cos Зп 0 -  sin Зп

М-Зсб — 0 1 0
sin.9^ 0 cos Зп

(5.14)

Общая матрица преобразований для поворота солнечной бата
реи равна произведению двух полученных матриц, но в порядке, об
ратном повороту осей, то есть

cos Зп 0 -sin.9^ 1 0 0

М ПСБ ~^9СБ 'М усБ — 0 1 0 0 cos уп sin уп
sin.9^ 0 cos Зп 0 -s in  уп cos уп

Перемножая матрицы, получаем

cos Зп sin Зп sin ;/„ -sin.9^ cosyn

М ПСБ ~ 0 cos уп sin yn
sin.9^ - c o s Зп s inуп cos 3n cos yn

(5.15)

Далее получим матрицу преобразований при переходе от систе

мы координат ()r!:Xr!; \'r!;Zr!;i , связанной с плоскостью панели солнеч
ной батареи в нейтральном (не повернутом) положении, к базовой 
системе координат космического аппаратаОвхвувгв (см. рис. 5.10). 
Углы между осями этих систем представлены в таблице 5.3.

Таблица 5.3
Углы между осями систем координат Ос[:хс[:у (,f.z( и ОБхБу БгБ

Ось ОхСБ Оу'сБ Oz'as

ОхБ п п п
2 2

°У б 0
п п
2 2

OzE п п п
2 2
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Соответствующая матрица поворота будет следующей:

0 0 -1

М Б = 1 0 0
1 -1 0

(5.16)

Общую матрицу преобразований можно получить, перемножая 
матрицы (5.14) и (5.16) в обратном порядке:

М„Б =М Б ХМ ПСБ =

0 0 -1 cos Зп sin Зп sin ;/„ -sin.9^ cos уп
1 0 0 0 cos уп sin уп
1 -1 0 sin Зп - c o s Зп sinуп cos Зп cos уп

COS&H 

cos <9„
.(5.17)

-s in  3,, cos Зп sin ;/„ -  cos Зп cos ;/„

sin 3n sin ;/„ -  sin 3n cos ;/„
;п sin 3n sin ;/„ -  cos ;/„ -  sin <9Я cos ;/„ -  sin ;/„

Таким образом, для расчета координат единичного вектора 
нормали к поверхности панели солнечной батареи необходимо 
использовать следующее выражение:

П *Б П хС Б

пБ = П уБ = м пБ- П уС Б

П ,Б П хСБ

sin 3Б cos Зп sin ;/„ -co s  3n cosyn 0

cos Зп sin 3n sin ;/„ -sin.9^ cosyn 0

cos Зп sin 3n sin ;/„ -  cos ;/„ -  sin 3n cos yn -  sin yn 1

Перемножая матрицы, окончательно получаем выражение для 
расчета координат единичного вектора к поверхности подвижной 
панели солнечной батареи в базовой системе координат:

91



ПхБ - c o s 3П cosyn

пБ = ПуБ = -sin.9^ cosyn

П,Б -  sin 3n cos уп -  sin уп

5.2.6. Определение координат единичного вектора 
направления на Солнце в неподвижной 
геоцентрической системе координат

Положение вектора направления на Солнце S  в неподвижной 
геоцентрической системе координат Oxyz в произвольный момент 
времени года (суток), прошедшего с момента точки весеннего рав
ноденствия, показано на рис. 5.11.

Рис. 5.11. Положение вектора направления на Солнце относительно 
неподвижной геоцентрической системы координат

На этом рисунке использованы следующие обозначения:
5с - угол между эклиптикой и экватором (23,5 градуса);
ас - угол между направлением на точку весеннего равноденствия 

и линией Земля -  Солнце;
sx , s .v_ - проекции вектора S  на оси неподвижной

геоцентрической системы координат.
Проекции вектора S  на оси системы координат Oxyz 

рассчитываются по следующей зависимости (см. рис. 5.10):
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Для вычисления угла между направлением на точку весеннего 
равноденствия и линией Земля -  Солнце можно воспользоваться 
следующей приближенной формулой [2]:

2 n N  .,
ас = ~ ^ Г ’ (5-2°)365

где N  - число дней, прошедших с 21 марта (точка весеннего равно
денствия) до расчетной даты полета.

5.2.7. Пересчет координат единичного вектора направления 
на Солнце из неподвижной геоцентрической системы координат 
в геоцентрическую орбитальную систему координат, связанную 

с перицентром орбиты

Для пересчета координат единичного вектора направления на 
Солнце из неподвижной геоцентрической системы координат в 
геоцентрическую систему координат, связанную с перицентром 
орбиты, получим соответствующие матрицы преобразования с 
помощью трех последовательных поворотов систем координат.

Рассмотрим системы координат, представленные на рис. 5.12.
На этом рисунке показаны неподвижная геоцентрическая 

система координат Oxyz и система координат 0 1x1y 1z1, связанная с 

плоскостью орбиты. Оси Ох и Оу неподвижной геоцентрической 

системы координат, лежат в плоскости экватора. Ось Ох направлена 
в точку весеннего равноденствия. Ось Oxzx перпендикулярна 
плоскости экватора (дополняет систему координат до правой и 
направлена к северному полюсу Земли).

Оси OjXj и Ojjj системы координат 0 ]x]y ]z ]. связанной с 
плоскостью орбиты, лежат в плоскости орбиты, ось ()]х] направлена 
на точку перигея орбиты. Ось Oxzx перпендикулярна плоскости 
орбиты (дополняет систему координат 0 1x1y 1z1 до правой).
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На этом рисунке введены также следующие обозначения: 
Q - долгота восходящего узла; 
г - наклонение;
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Рис. 5.12. Положение космического аппарата на орбите

со - аргумент перигея;
3 - истинная аномалия точки КА (космического аппарата);

П  -перигей орбиты.
Формулы пересчета координат точек конца единичного вектора 

направления на Солнце из неподвижной геоцентрической системы 
координат Oxyz в систему координат, связанную с плоскостью

орбиты OjXjJ jZj , будем получать на основе матриц поворота [3]. При 
этом необходимо осуществить три последовательных поворота осей 
систем координат.

Первый поворот необходимо осуществить на угол Q, (угол дол
готы восходящего узла орбиты космического аппарата) относитель
но оси z, как это показано на рис. 5.13.
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Рис. 5.13. Расчетная схема для получения матриц 
первого и второго поворотов неподвижной 

геоцентрической системы координат

В результате получается промежуточная система координат 
Oxl у 1 z . Углы между рассматриваемыми осями представлены в таб
лице 5.4.

Таблица 5.4
Углы между осями координат при первом повороте

Ось Ох О у Oz

л  „ п
Ох! п -----Q

2 ~2

л  „ п
О у' — +  Q п

2 2
п п

Oz 0

2 2

Соответствующая матрица первого поворота будет следующей:

96



Второй поворот необходимо осуществить на угол i (угол на
клонения плоскости орбиты) относительно оси Ох! (см. рис. 5.13).

В результате получается промежуточная система координат 
О х ! у \  . Углы между осями двух систем координат при втором по
вороте представлены в таблице 5.5.

Таблица 5.5
Углы между осями систем координат при втором повороте

Ось Ох' Оу' Oz

Ох' 0
п 7t
2 2

Оу"
п
2

i 7Т 
2 1

Ozl п
2

тс
— V i 
2

i

Соответствующая матрица второго поворота будет следующей:
1 0 0

М { = 0 cos/' sin/'
0 -  sin /' cos/'

Третий поворот необходимо осуществить на угол со (угол аргу
мента перигея орбиты) относительно оси Oxzx, как это показано на 
рис. 5.14. Ось OjZj перпендикулярна плоскости орбиты и на рисунке 
не показана.

В результате получается система координат 0 1x1y 1z1.
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Рис. 5.14. Расчетная схема для получения матрицы третьего 
поворота неподвижной геоцентрической системы координат

Углы между осями промежуточной системы координат 
( ) x y z ] и осями системы координат Ox1y 1z1 при третьем повороте 
представлены в таблице 5.6.

Таблица 5.6
Углы между осями систем координат при третьем повороте

Ось О х О у"

С)нС)

Oxj со п
----- со
2

п
~г

0}\
п
— у со 
2

со
п
~2

Ozx п
2

п
2

0

Соответствующая матрица третьего поворота будет следующей:

(5.23)
cos со sin® 0

М ш = -sin® cos® 0

0 0 1
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Общая матрица поворота равна произведению трех полученных 
матриц, но в порядке, обратном повороту осей, то есть

м п =мш.м 1.ма =

cos® sin® 0 1 0 0 cosQ sinQ 0

-sin® cos® 0 0 cos/' sin/' - s in Q cosQ 0
0 0 1 0 -sin /' cos/' 0 0 1

cos® sin® cos/' sin ® sin /' cosQ sin Q 0

-sin® cos® cos/' cos ® sin /' - s in Q cosQ 0

0 -  sin /' cos/' 0 0 1

mu щ 2 щ ъ

m2l m22 m23
тЪ1 m32 m33

где mll = cos ® cos Q -  sin® cos/' sin Q; 
n \2 = cos ® sin Q + sin® cos 7 cos Q; 
m = sin® sin/';

m2l = -  sin ® cos Q  -  cos ® cos /' sin Q; 

m22 = -  sin ® sin Q + cos ® cos / cos Q;

m3l = sin/'sin Q; 

Щ2 = -  sin/'cos Q; 
m,, =cos /'.

(5.24)

Таким образом, получена матрица М П (см. выражение (5.24))
для пересчета координат вектора направления на Солнце из 
неподвижной геоцентрической системы координат в систему 
координат, связанную с плоскостью орбиты.
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5.2.8. Пересчет координат единичного вектора 
направления на Солнце из геоцентрической орбитальной 
системы координат, связанной с перицентром орбиты, 
в барицентрическую орбитальную систему координат

Матрицу поворота из геоцентрической орбитальной системы 
координат, связанной с перицентром орбиты, 0 1x1v1z1 в 
барицентрическую орбитальную систему координат 0 2x2y 2z2 
(связанную с центром Земли и космическим аппаратом) построим на 
основе расчетной схемы, представленной на рис. 5.15.

Рис. 5.15. Расчетная схема для получения матрицы поворота 
из геоцентрической орбитальной системы координат, 

связанной с перицентром орбиты, в барицентрическую 
орбитальную систему координат

Начало системы координат 0 2x2y 2z2 - в центре масс космиче
ского аппарата. Оси 0 2х2 и 0 2у 2 лежат в плоскости орбиты.

Ось 0 2х2 совпадает с линией, проходящей через центр Земли и 
центр масс космического аппарата, и направлена в зенитную точку. 
Ось 0 2z2 перпендикулярна плоскости орбиты (на рисунке не показа
на) и направлена в сторону вектора кинетического момента. Ось
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0 2у 2 направлена в сторону приращения угла истинной аномалии 3 
(дополняет систему координат до правой).

Углы между осями системы координат 0 1x1y 1z1 и осями системы 
координат 0 2x2y 2z2 представлены в таблице 5.7.

Таблица 5.7
Углы между осями систем координат Ox1y1z1 и Ox2y 2z2

Ось Oxj ОУ\ ()z]

Ох2 3 3
п

2 2

°у2 — + 3 3
п

2 2

Oz2 п п 0
2 2

Соответствующая матрица поворота будет следующей:
cos 3 sin 3 0

м9 = - s in  3 cos 3 0
0 0 1

Таким образом получена матрица М 9 для пересчета координат 
вектора направления на Солнце из системы координат, связанной с 
плоскостью орбиты, в систему координат, связанную с космическим 
аппаратом.

5.2.9. Пересчет координат единичного вектора 
направления на Солнце из барицентрической орбитальной 

системы координат в систему координат, связанную с центром 
масс космического аппарата и центром Земли

Обозначим систему координат, связанную с центром масс КА и 
центром Земли, как Охну Hzн , где индексы «н» означают номиналь
ное рабочее положение космического аппарата (когда оптическая ось 
аппаратуры наблюдения направлена в надир).
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Сначала получим матрицу поворота М н для варианта компо
новки космического аппарата наблюдения и схемы полета, когда ось 
у Б базовой системы координат КА ориентирована по направлению 
полета.

Расчетная схема для получения матрицы поворота из барицен
трической орбитальной системы координат в систему координат, 
связанную с центром масс космического аппарата и центром Земли 
представлена на рис. 5.16.

Рис. 5.16. Расчетная схема для получения матрицы поворота 
для варианта с поперечным расположением 

оптической оси аппаратуры наблюдения

Углы между осями системы координат Он хн у н zH и осями сис
темы координат 0 2x2v2z2 представлены в таблице 5.8.

Соответствующая матрица поворота будет следующей:

(5.26)
0 1 0

мн = -1 0 0
0 0 1
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Таблица 5.8
Углы между осями систем координат Ox2y 2z2 и Охн у н zH

Ось Ох-, Оу2 Oz-,

Охн
п
2

0 п
2

п п
°Ун п

2 2

OzH п
~2

п
~2

0

Теперь получим матрицу поворота М н для варианта компонов
ки космического аппарата наблюдения и схемы полета, когда ось хБ 
базовой системы координат КА направлена в надир.

Расчетная схема для получения матрицы поворота из барицен
трической орбитальной системы координат в систему координат, 
связанную с центром масс космического аппарата и центром Земли 
представлена на рис. 5.17.
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Рис. 5.17. Расчетная схема для получения матрицы поворота 
для варианта с продольным расположением 

оптической оси аппаратуры наблюдения

Углы между осями системы координат Охн у н zH и осями сис
темы координат 0 2x2y 2z2 представлены в таблице 5.9.

Таблица 5.9
Углы между осями систем координат Ox2y 2z2 и Охн у н zH

Ось Ох2 Оу2 Oz2

Охн п п
2

п
2

Оун 3
—п
2

п п
2

OzH
п
~2

п
~2

0

Соответствующая матрица поворота будет следующей:

-1 0 0
мн = 0 -1 0

0 0 1

Таким образом, получены матрицы М н для различных вариан

тов рабочего положения космического аппарата на орбите, которые 
необходимы для пересчета координат вектора направления на 
Солнце из барицентрической орбитальной системы координат в 
систему координат, связанную с центром масс космического 
аппарата и центром Земли.

Отметим, что в частном случае, когда оптическая ось аппарату
ры наблюдения направлена в надир, оси базовой системы координат 
ОхБу Б zБ совпадают с осями системы координат, связанной с 

центром масс КА и центром Земли Охн у н zH .
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5.2.10. Пересчет координат единичного вектора 
направления на Солнце из системы координат, 

связанной с центром масс космического аппарата 
и центром Земли, в базовую систему координат

На ориентацию базовой системы координат космического 
аппарата ОБхБу Б zБ в системе координат, связанной с центром масс 
космического аппарата и центром Земли Он хн у HzH (рис. 5. 17) 
влия-ет еще и эволюция космического аппарата в процессе проведе
ния съемок (целевой работы) по углам тангажа и , крена у  и рыска
ния.

Сначала получим матрицу поворота М Б для варианта компо
новки космического аппарата наблюдения и схемы полета, когда ось 
0 Бу Б базовой системы координат космического аппарата направле
на в надир. Расчетная схема для этого случая представлена на рис. 
5.18.

Поворот космического аппарата по углу рыскания учитывать не 
будем, так как для проектных расчетов этот угол часто принимают 
равным нулю.
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Рис. 5.18. Системы координат при повороте космического аппарата с 
поперечной оптической осью аппаратуры наблюдения

Следует заметить, что результирующая матрица поворотов осей 
систем координат зависит от последовательности поворотов. Поэто
му для моделирования угла между направлением на Солнце и нор
малью к поверхности панели солнечной батареи реальных проекти
руемых космических аппаратов необходимо определить по проект
ной документации или задаться, если она еще не создана, последова
тельностью поворотов космического аппарата по углам тангажа и 
крена.

Для определенности условимся, что сначала осуществляется по
ворот космического аппарата по углу крена (относительно оси 
Ону н )• затем - по углу тангажа (относительно оси 0 EzE ). При необ
ходимости нетрудно построить матрицу поворота и для другой по
следовательности поворотов системы координат.

Углы между осями системы координат Он хн у н zн и осями про

межуточной системы координат Он х!н у н zБ (при повороте относи
тельно оси Он у н ) представлены в таблице 5.10.

Таблица 5.10
Углы между осями систем координат 0 Ex'Hy HzE и 0 HxHy HzH
для КА с поперечной осью аппаратуры наблюдения

Ось Он хн Он Ун ° hzh

п п
0 Бхн 7 ~Z + 72 2

®бУн
п 0 п
2 2

п п
0 б2б 7

2 2

Соответствующая матрица поворота будет следующей:
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cos у 0 -s in  у

М 7 = 0 1 0
sin у 0 cosy

(5.28)

Углы между осями промежуточной системы координат 
0 Ex'Hy HzE и осями базовой системы координат 0 ExEy EzE космиче
ского аппарата представлены в таблице 5.11.

Таблица 5.11
Углы между осями систем координат 0 Бх'н у н г'Б и ОБхБу БzБ 
для КА с поперечной осью аппаратуры наблюдения

Ось 0 БХН ®бУн ° bzh

я я
0 БхБ -----V

2
Ц 1 С

2
я я

®бУб V --------V —
2 2

я я

О'б2б ~2 ~2
0

Соответствующая матрица поворота будет следующей:

sinr> -COST* 0

ми = cos V sinr> 0

0 0 1

(5.29)

Для получения результирующей матрицы поворота по двум уг
лам необходимо перемножить полученные матрицы в обратном по
рядке:

sinr> -COST* 0 cosy 0 -s in  у

М Б = М и -M r = COS V sin и 0 0 1 0

0 0 1 sin у 0 cosy
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sin v  cos у -COST* -  sin v  sin у

COST* cos у sinr> -co s  v  sin у . (5.30)
sin у 0 cos y

Теперь получим матрицу поворота М Б для варианта компонов
ки космического аппарата наблюдения и схемы полета, когда ось хБ 
базовой системы координат космического аппарата направлена в на
дир. Расчетная схема для этого случая представлена на рис. 5.19.
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Рис. 5.19. Системы координат при повороте космического 
аппарата с продольной осью аппаратуры наблюдения

Углы между осями системы координат Он хн у н zH и осями про

межуточной системы координат 0 Hx'Hy Hz'H (при повороте относи
тельно оси Оун ) представлены в таблице 5.12.

Таблица 5.12
Углы между осями систем координат ОБ х!н у н zБ и Он хн у н zH 
для КА с продольной осью аппаратуры наблюдения

Ось Он хн °нУ н ° hzh

п п
Он хн 7

2 — + 7 2

°нУ н
п 0 п
2 2

п п
OhZE ~ - у У

2 2

Соответствующая матрица поворота будет следующей:
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cos у 0 -s in  у

М 7 = 0 1 0
sin у 0 cosy

(5.31)

Сравнивая матрицы поворота (5.18) и (5.20), замечаем, что они 
одинаковые.

Углы между осями промежуточной системы координат 
0 HxHy HzH и осями базовой системы координат ОБхБу БzБ космиче
ского аппарата представлены в таблице 5.13.

Таблица 5.13
Углы между осями систем координат (),,х,[у ,[г,[ и ОБхБу БzB 
для КА с продольной осью аппаратуры наблюдения

Ось Он хн °нУ н ° h z h

0 БхБ V
п

---------V
2

п
~2

ОбУб
п
—  +  V  
2

V
п
2

О'б2б
п
2

п
2

0

Соответствующая матрица поворота будет следующей:

C OS V sinr* 0

ми = -sinr* sin и 0
0 0 1

(5.32)

Для получения результирующей матрицы поворота по двум уг
лам необходимо перемножить полученные матрицы в обратном по
рядке:

C O S V sinr* 0 cosy 0 -s in  у
мБ=ми-мг = -sinb> sinb> 0 0 1 0

0 0 1 sin у 0 cosy
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C O S O C O S f  sint* -cost* sin у
- s in  о cos у sin о sin о sin у

sin у  0 cos у
(5.33)

5.2.11. Расчет косинуса угла между нормалью к поверхности 
панели солнечной батареи и направлением на Солнце 

в базовой системе координат

Значение косинуса угла между нормалью к поверхности 
солнечной батареи и направлением на Солнце cos а  можно 
вычислить по следующей зависимости [2]:

где Л',. - единичный вектор направления на Солнце в базовой 
системе координат;

sxe • syE ■ sze '  проекции вектора Л',, на оси базовой системы 
координат;

пБ - единичный вектор нормали к поверхности панели 
солнечной батареи в базовой системе координат;

пхб ■> пуб > n-j; '  проекции вектора пБ на оси базовой системы 
координат.

5.2.12. Алгоритм для оценки текущего значения косинуса
угла между нормалью к поверхности солнечной батареи 

и направлением на Солнце без учета затенения

Исходные данные для расчета
Q  — долгота восходящего узла;
г — наклонение;
со — аргумент перигея;
3  — истинная аномалия космического аппарата;
5с - угол между эклиптикой и экватором (23,5 градуса);

N  - число дней, прошедших с 21 марта (точка весеннего равно
денствия) до расчетной даты полета.

cos а  = (5.34)
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Определяются координаты единичного вектора к поверхности 
панели солнечной батареи в базовой системе координат.

В зависимости от расположения панелей солнечных батарей (см. 
пункт 5.2.4, рис. 5.9 а и 5.9 б, формулы (5.10) и (5.11), атакже пункт
5.2.5, рис. 5.10, формулу (5.18)) векторы-столбцы соответствующих 
координат могут быть следующими:

П хБ 0

пБ = П уБ
= -1 ? (5.35)

П ,Б 0

П хБ -1

пБ = П уБ
= 0 ? (5.36)

П ,Б 0

П хБ - c o s Зп cosyn
пБ = П уБ = -sin.9^ cosyn (5.37)

П ,Б -  sin Зп cos уп -  sin уп

Если вариант рассматриваемой компоновки КА иной, чем рас
смотренные выше варианты, то можно самостоятельно получить со
ответствующие матрицы-столбцы, содержащие координаты единич
ного вектора направления на Солнце в базовой системе координат.

Начало алгоритма
1. Рассчиты вается угол между направлением на точку 

весеннего равноденствия и линией Земля -  Солнце:
2 n N

=-
365

(5.38)

2. Рассчитываются проекции единичного вектора направления 
на Солнце на оси неподвижной геоцентрической системы 
координат:

sx =cosac;
sy = sinас ■ cosSc; >■ (5.39)

5, = sin a  • sincJ .

112



3. Осуществляется пересчет координат единичного вектора 
направления на Солнце из неподвижной геоцентрической системы 
координат в геоцентрическую орбитальную систему координат, 
связанную с перицентром орбиты

= М П -M cs =
ти щ 2 щ 3

т21 т22 т23
т31 т32 т33

с
SX

с
S

У
с

S
Z

где т11 = cos ® cos Q -  sin® cos/' sin Q; 
щ 2 = cos ® sin Q. + sin® cos/cos Q; 

ml3 = sin® sin/';

m21 = -  sin ® cos Q -  cos ® cos /' sin Q; 

m22 = -  sin ® sin Q + cos ® cos i cos Q; 
m23 = cos® sin/'; 
m3l = sin/'sin Q; 

m32 = -  sin/' cos Q;

=cos /'.

(5.40)

4. Осуществляется пересчет координат единичного вектора 
направления на Солнце из геоцентрической орбитальной системы 
координат, связанной с перицентром орбиты, в барицентрическую 
орбитальную систему координат:

cos 3  sin 3  0

-sin<9 cos<9 0 • scyl . (5.41)

о о 1 / :
M CS2 = =м9 =

5. Осуществляется пересчет координат единичного вектора 
направления на Солнце из барицентрической орбитальной системы 
координат в систему координат, связанную с центром масс 
космического аппарата и центром Земли:
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Щ н = = MH-M(S2=MH (5.42)

где М н - матрица поворота (косинусов между осями систем коор
динат).

Для варианта компоновки космического аппарата наблюдения и 
схемы полета, когда ось у Б базовой системы координат КА направ
лена в надир (см. рис. 5.9 а), матрица поворота будет следующей

(5.43)

Для варианта компоновки космического аппарата наблюдения и 
схемы полета, когда ось хБ базовой системы координат КА направ
лена в надир (см. рис. 5.9 б), матрица поворота будет равна:

0 1 0
мн = -1 0 0

0 0 1

-1 0 0
мн = 0 -1 0

0 0 1
(5.44)

6. Осуществляется пересчет координат единичного вектора 
направления на Солнце из системы координат, связанной с центром 
масс космического аппарата и центром Земли, в базовую систему 
координат:

УБ = М Б - М (ББ= М Б уН (5.45)

где М Б - матрица поворота (косинусов между осями систем коорди
нат).

Для варианта компоновки космического аппарата наблюдения и 
схемы полета, когда ось у Б базовой системы координат КА направ
лена в надир, матрица поворота будет следующей
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s in  v  c o s  у - c o s o -  s in  о  s in  у
М Б = C O S O co sу s in  о - c o s  о  s in  у

s in  у 0 c o s y (5.46)

Для варианта компоновки космического аппарата наблюдения и 
схемы полета, когда ось хБ базовой системы координат КА направ
лена в надир, матрица поворота будет равна

(5.47)

7. Осуществляется расчет косинуса угла между направлением на 
Солнце и нормалью к поверхности панели солнечной батареи в 
базовой системе координат:

■■(SE,nE) = sxE ■ ПхЕ + syE ■ пуЕ + szE ■ nzE , (5.48)

c o s  о  c o s  у s in  о -  c o s  о  s in  у

М Б = -  s in  о  c o s  у s in  о s in  о  s in  у
s in  у 0 c o s y

cos а  =

где sxE, syE, szE - проекции вектора Л',, на оси базовой системы 

координат;

п х б  ■> п уб  > n -j;  '  проекции вектора пБ на оси базовой системы

координат, которые определяются для различных компоновок (см. 
пункт 5.2.4, рис. 5.9 а и 5.9 б, формулы (5.10) и (5.11), атакже пункт
5.2.5, рис. 5.10, формулу (5.18)) по следующим зависимостям:

(5.49)
П *Б 0

П хБ  = П уБ
= - 1

П ,Б 0

П *Б - 1

П *Б = П уБ = 0

П ,Б 0

(5.50)
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П хБ - c o s Зп cosуп

П ХБ  = П уБ
= -sin.9^ cos уп

П ,Б -  sin Зп cos уп -  sin уп

Конец алгоритма

Таким образом, поставленная в настоящем подразделе задача 
выполнена, а именно, построены математические модели и алгоритм 
для расчета косинуса угла между направлением на Солнце и 
нормалью к поверхности панели солнечной батареи без учета 
затенения.
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6. МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ, АЛГОРИТМЫ  
И ПРОГРАММНОЕ ОБЕСПЕЧЕНИЕ ДЛЯ ОЦЕНКИ 

СТЕПЕНИ ЗАТЕНЕНИЯ ПАНЕЛЕЙ 
СОЛНЕЧНОЙ БАТАРЕИ2

Типовые схемы КА с панелями солнечных батарей, которые 
могут затеняться в процессе орбитального полета и изменения 
ориентации при целевом функционировании, представлены на рис. 
6.1 а, б и в.

Рис.6.1. Схема расположения панелей солнечной батареи 
с затенением элементами конструкции КА

6.1. Методический подход к оценке степени 
затененности панелей солнечной батареи

Задачу оценки среднего косинуса угла между нормалью к 
поверхности панели солнечной батареи и направлением на Солнце с 
учетом затенения элементами конструкции космического аппарата 
будем решать методом трассировки лучей. Поверхность панели 
солнечной батареи разделяется на отдельные плоские элементы.
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Затем проверяется условие затенения каждого элемента корпусом 
космического аппарата. Для этого из какой-либо точки элемента 
панели (например, из геометрического центра элемента) 
"выпускается" луч в направлении Солнца, как это схематично 
показано на рис. 6.2.

Солнце

Уб

Рис. 6.2. Иллюстрация метода оценки степени 
затененности панелей солнечной батареи

Если луч пересекает корпус космического аппарата, то 
считается, что данный элемент затенен корпусом. Приближенно 
принимается, что суммарная площадь незатененных элементов 
считается незатененной площадью панели солнечной батареи. 
Ошибка в определении незатененной площади уменьшается при 
увеличении количества элементов, на которые разделяется панель 
солнечной батареи.

6.2. Рассматриваемые показатели

2 Математические модели, алгоритмы и программное обеспечение 
разработаны совместно с М. Ю. Гоголевым, аспирантом кафедры летатель
ных аппаратов СГ АУ.
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Степень затенения панелей солнечной батареи будем 
характеризовать следующим показателем -  коэффициентом 
затенения:

s 3  S - S H 
S  ~ S  ’

где S  , - площадь затенения панели солнечной батареи;

S  -  общая площадь панели;
SH -  незатенённая площадь.
Если солнечная батарея имеет п панелей, то общая площадь 

панелей и незатенённая площадь панелей составит соответственно:

S  = ± S ,  и SH = ± S H1, (6.2)
1=1 1=1

где -  площадь 7-й панели солнечной батареи;

SHj -  незатенённая площадь /-й панели солнечной батареи.

Средний коэффициент затенения панелей будем рассчитывать 
как отношение затененной площади панелей к общей площади 
панелей солнечной батареи, то есть

£s„ is,-ts„, t(s,-s„,)
„  _  /=1 _  /=1_________ /=1 _  /=1__________________ . ( о . З )

'  п п п

/=1 /=1 /=1

Отдельные панели солнечной батареи в общем случае могут 
быть повернуты относительно корпуса космического аппарата под 
разными углами. Поэтому необходимо ввести еще один показатель, 
характеризующий средний угол а СБ между нормалями к 
поверхности панелей солнечных батарей и направлением на Солнце:

• cos а.
cosaCE = —   , (6.4)
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где a j - углы между нормалью к плоскости /-и панели солнечной

батареи и направлением на Солнце.
Этот показатель для краткости будем называть приведенным 

косинусом ориентации панелей солнечной батареи.
Числитель выражения (6.4) характеризует так называемую 

эффективную площадь панелей солнечной батареи, то есть площадь, 
которая равна площади проекции незатененной части панелей 
солнечной батареи на плоскость, перпендикулярную направлению на 
Солнце:

п

S3 0 = T ,SH ,-c o sa ,- (6-5)
1=1

Таким образом, приведенный косинус ориентации панелей 
солнечной батареи можно рассчитывать, как отношение 
эффективной площади панелей (с учетом их затенения и наклона) к 
общей площади всех панелей солнечной батареи, то есть

ЭФ ЭФ и .  а \cos а СБ = — — = ——. (6.6)
±s, s
i = l

6.3. Требования к геометрическим моделям и метод 
моделирования геометрии космического аппарата

1. Геометрическая модель должна обеспечивать задание внеш
них обводов корпуса космического аппарата произвольной формы.

2. Панели солнечных батарей могут иметь произвольную форму 
плоской фигуры.

3. Геометрические модели внешних обводов корпуса космиче
ского аппарата и солнечных батарей должны учитывать возможность 
задания координат узлов подвески панелей к корпусу космического 
аппарата.

4. Геометрические модели внешних обводов корпуса космиче
ского аппарата и панелей солнечной батареи должны учитывать воз
можность поворота панелей по углам, соответствующим повороту 
космического аппарата по углам тангажа и крена (то есть иметь две 
степени свободы).
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5. Размеры элементов, на которые «разбивается» панель солнеч
ной батареи должны быть не слишком крупными (иначе снижается 
точность расчетов) и не слишком мелкими (иначе увеличивается 
время расчета). В этой связи алгоритм вычисления коэффициента 
затенения панелей солнечной батареи элементами корпуса космиче
ского аппарата должен обеспечивать высокое быстродействие.

Геометрические обводы корпуса космического аппарата будем 
моделировать с помощью ^-функций, теория которых разработана 
B.J1. Рвачёвым [8] и развита В.Н. Гавриловым [9] применительно к 
конструкции летательных аппаратов.

Из теории ^-функций известно, что ^-функция обладает сле
дующими свойствами:

/ (x ,y ,z ) > 0 -  точка принадлежит телу;

/ (x ,y ,z ) < 0 -  точка не принадлежит телу;

/ (x ,y ,z ) = 0 -  точка находится на границе,

где / ( x ,y ,z )  - уравнение ограничивающей поверхности тела.

Теоретико-множественные операции для системы ^-функций 
определяются в аналитическом виде с помощью соотношений, при
веденных ниже.

Объединение

f ^ f 2 = - ^ - U + f 2 + J f l2 + f 22 - 2 . a . f r f 2);
1 + а  V /

пересечение

1 + а  V /
отрицание

7  = - / ;
вычитание

/ \ / 2 = / & ( - Л ) 5
где а - некоторый параметр, который должен удовлетворять сле
дующим требованиям:

“ 1^ « (./;,/ 2)< 1 ;
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= a { f 2 J l ) = a { - f l J l )  =
В частном случае, когда а = 1, теоретико-множественные опера

ции будут иметь вид:

Объединение: 

f x v / 2 = m a x ( ^ , /2) ; 

пересечение, 

fi  & / 2 = m in ( / ; , / 2) .
Недостатком этой системы ^-функций является наличие разры

вов первой производной в точках f = f 2 • Но в нашей модели мы не 
будем использовать производные, а простота этих функций позволит 
производить вычисления с большой скоростью.

Вычисление для каждого цикла трассировки луча из какой-либо 
точки элемента панели солнечной батареи будем производить по 
следующей схеме:

1. Решаем следующую систему уравнений для каждого уравне
ния ограничивающей поверхности:

f t ( x ,y ,z )  = 0;

x = Xf> + Sr l;
0 х (6.7)

y = y0+syi;
z = z0+SJ .

где Sx, S и Sz — компоненты единичного вектора направления на 

Солнце в рассматриваемой системе координат;
х, у, z  и  х0, у 0, z0 - текущие и начальные значения координат

конца вектора (луча трассировки) соответственно;
I -  расстояние от начала луча до точки пересечения с /-й ограни

чивающей поверхностью (длина луча).
2. Проверяем полученные точки на принадлежность телу, под

ставляя их в /Сфункцию.

6.4. Моделирование геометрических обводов 
корпуса космического аппарата
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Геометрическая модель корпуса космического аппарата задаётся 
с помощью нескольких базовых примитивов, таких как: прямоуголь
ник, параллелепипед, треугольник, трапеция, круг, кольцо, цилиндр, 
конус, усечённый конус, сфера, оживал, тор, полупространство (рис. 
6.3) и т.п., а также их комбинацией, с помощью теоретико
множественных операций.

Плоскость Параллелепипед Треугольник Трапе-

Рис. 6.3. Базовые геометрические примитивы, используемые 
для построения геометрической модели КА

123



Базовые примитивы удобнее задавать в местных системах коор
динат. Положение же каждого примитива в базовой системе коор
динат ОБхБу Б zБ , связанной с космическим аппаратом, можно опре
делить с помощью матриц перехода M t от местных систем коорди
нат к системе координат ОБ хБу Б zE :

X B = M r X t , (6.8)

где Х Б - матрица-столбец, содержащая однородные координаты точ
ки в базовой системе координат /-го примитива;

X t - матрица-столбец, содержащая однородные координаты 
точки в местной системе координат /-го примитива;

M t - матрица преобразований однородных координат точек /-го 
примитива из местной системы координат в базовую систему координат.

Напомним, что однородными координатами называются коор
динаты, которые кроме координат точек в рассматриваемом про
странстве содержат компоненты, необходимые для унифицирован
ной записи всех аффинных преобразований (параллельный перенос, 
поворот, сдвиг и масштабирование).

Следует заметить, что в наших задачах масштабирование и 
сдвиг не используются.

Матрица M t в общем виде выглядит следующим образом:

« 1 1 « 1 2 « 1 3 0

« 2 1 « 2 2 « 2 3 0

« 31 « 3 2 « 3 3 0

^4 1 b 42 ЬАЪ 1

где cig- компоненты матрицы, соответствующие повороту и сдвигу 
координат точек;

bAj - компоненты матрицы, соответствующие параллельному 
переносу координат точек.

Матрица-столбец Х 1, содержащая однородные координаты точ
ки в местной системе координат /-го примитива, выглядит так:
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X  = (6.10)
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6.5. Моделирование геометрических характеристик 
панели солнечной батареи

6.5.1. М оделирование геометрии элементов 
солнечной батареи в плоскости панели

Ограничимся рассмотрением панели прямоугольной формы с 
равномерным разбиением на элементы. Введём систему координат 
0 с б х с б У с б 2 с б  • связанную с панелью солнечной батареи (ось 

0 сб2сб направлена на зрителя и на рисунке не показана). Схема раз
биения панели на элементы прямоугольной формы приведена на рис. 
6.4.

У  СБ i

Ус'Б .Узел подвеса панели

1
/ dx

У dyufi\ с0 ЙА Х СБ

\

X C E i
L СБ

Н Г

Рис. 6.4 Схема разбиения на элементы панели 
солнечной батареи прямоугольной формы

На этом рисунке введены следующие обозначения:
ЬСБ и Н СБ - длина и ширина панели соответственно; 
xCEj и y CEj - координаты центра прямоугольного элемента;

dx и dty - размеры элемента по соответствующим осям.
Прежде всего определим площади отдельных элементов и коор

динаты точек, расположенных в геометрическом центре каждого 
элемента прямоугольной формы.
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Площадь элемента с размерами d x x d y  (см. рис. 6.4) равна 

сг = d x - d y , где / -  номер элемента.
Координаты центральных точек элементов составляют:
хсб =dx(p -0 ,5 ); (6.11)

yc6= dy(m -0,5), (6.12)
где р  и т  -  порядковые номера элементов по соответствующим осям.

6.5.2. Моделирование геометрии панели 
солнечной батареи в пространстве

Введём систему координат Ошхшу шгш (рис. 6.5), связанную с 
двухстепенным шарниром, относительно которого вращается па
нель. Ось z !U этой системы координат параллельна оси хБ базовой 
системы координат космического аппарата 0 БхБу БгБ .

Рис. 6.5. Система координат для моделирования 
поворота панели солнечной батареи

Положение системы координат 0 СБхСБу СБгСБ, связанной с пане
лью солнечной батареи, относительно системы Ошхшу шгш , связан
ной с шарниром, зададим двумя углами 9СБ , уСБ . Направление нор-
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мали к панели солнечной батареи определяется направлением оси
О zСБ СБ '

Координаты точек панели солнечной батареи в системе коорди
нат ОБ хБ у Б zБ можно получить, зная координаты этих точек в сис
теме координат 0 СБхСБу СБгСБ , по формуле

Х Б = М 2 -Х СБ, (6.13)
где Х Б - матрица-столбец, содержащая однородные координаты точ
ки в системе координат 0 БхБу БгБ : 

х п

Х Б =

X,.

(6.14)

. ,7; - матрица-столбец, содержащая однородные координаты 
точки в системе координат 0 СБхСБу СБгСБ :

хг

ХСБ =
СБ

У се

0

1

(6.15)

М 2 -  матрица перехода от системы координат 0 СБхСБу СБгСБ, 
связанной с панелью солнечной батареи, в систему координат 
ОБхБу БZE, связанную с космическим аппаратом.

Матрицу М 2 можно получить следующим образом: 
М 2 = М СБМ Ш. (6.16)
В этом выражении М СБ -  матрица преобразований от системы 

координат 0 СБхСБу СБ2СБ, связанной с панелью солнечной батареи, в 
систему координат Ошхшу шгш , связанную с шарниром:

М  сБ ~

cos Геб 0 sin Геб 0
sin ул  sin c o s ^ cos ; / й sin 0

~ sin Yc6 cos 9^ s i n ^ cosy^cos^g 0

0 0 0 1

(6.17)
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Матрица М ш в выражении (6.16) -  есть матрица перехода от 
системы координат Ошхшу шгш , связанной с шарниром, к системе 
координат 0 БхБу БгБ, связанной с космическим аппаратом (см. рис. 
6.5). Эту матрицу можно получить, например, по следующей форму
ле:

M m = T - R x  ( у / с Б О  )  • R y  ( У с б о  )  • R Z ( $ С Б 0  )  :
(6.18)

где Т -  матрица переноса точки начала координат Ош системы 

0 шхшУш2ш (точки подвеса панели солнечной батареи на корпусе 

космического аппарата или точки шарнира) в точку {хш ,у ш ,г ш } 

базовой системы координат ОБ хБ у Б zE ;

Rx (i//r ,;u ) -  матрица поворота относительно оси хБ ;

Ry ( у , -  матрица поворота относительно оси у Б;

R: (i9r,;u) - матрица поворота относительно оси zE .

В этих выражениях хБ,у Б,гБ,1//СБ0,3СБ0,уСБ0- координаты и уг
лы, определяющие положение оси шарнира (узла подвески панели 
солнечной батареи) относительно базовой системы координат (кор
пуса космического аппарата). Индекс 0 в обозначениях этих коорди
нат означает, что данные углы (положение осей шарнира относи
тельно космического аппарата) неизменны в процессе функциониро
вания космического аппарата.

Матрицы, входящие в выражение (6.18), определяются следую
щими соотношениями:

Т =

1 0 0 0

0 1 0 0

0 0 1 0

хш Уш 2ш 1

(6.19)

R x  { У с б о )  ~

1 0 0 0

0 COS 1/ХСБ0 s i n  Wceo 0

0 -  s i n  1//СБ0 COS ! / / ,  у ; (, 0

0 0 0 1

(6 .20)
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Ry ( УсБО)  —

КЛ вСБо) =

COSyC£0 0 - s in Усбо 0

0 1 0 0

s in rCB0 0 cosyCB0 0

0 0 0 1

cos 3СБ0 sin $сбо 0 0

-s in  <9̂ 0 cos 3СБ0 0 0

0 0 1 0
0 0 0 1

(6 .21)

(6.22)

6.6. Общий алгоритм вычисления затенения 
панели солнечной батареи

Исходными данными для вычисления параметров затенения па
нелей солнечной батареи являются:

- форма и размеры корпуса космического аппарата;
- форма, размеры, количество и места размещения (координаты 

узлов подвеса в базовой системе координат) панелей солнечных ба
тарей.

Ниже приведен алгоритм вычисления приведенного косинуса 
угла ориентации панелей солнечной батареи (см. формулу (6.6)) и 
коэффициента затенения панелей солнечной батареи.

Начало алгоритма
1. Вычисляются проекции единичного вектора S  направления 

на Солнце в абсолютной геоцентрической системе координат

Oxyz (см. рис. 5.11). Вычисления производятся по позициям 1 и 2 
алгоритма, представленного в пункте 5.2.12 настоящего учебного 
пособия «Алгоритм для оценки текущего значения косинуса угла 
между нормалью к поверхности солнечных батарей и направлением 
на Солнце без учета затенения» (см. формулы (5.19) и (5.20)).

2. Пересчитываются проекции единичного вектора S  направле
ния на Солнце из абсолютной геоцентрической системы координат
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Oxyz в базовую систему координат по позициям 3... 6 упомянутого 
выше алгоритма.

Следует отметить, что для пересчета проекции единичного век
тора направления на Солнце из абсолютной геоцентрической систе
мы координат в базовую систему координат используются обычные 
матрицы преобразований размером 3x3 и 3x1 вместо однородных 
матриц преобразований размером 4x4 и 4x1, так как в данных преоб
разованиях отсутствует параллельный перенос координат.

3. Выбирается j - я панель солнечной батареи ( / = 1. N. где N  -  ко
личество панелей).

4. Совмещается начало единичного вектора S  направления на 
Солнце с координатами рассматриваемой точки панели солнечной 
батареи. Для этого выбираем /-й элемент на панели солнечной бата

реи (/ = \ .М . где A f -  количество элементов панели) и пересчитываем 
координаты точки центра элемента панели из системы координат 

0 с б х с б У с б 2 с б  > связанной с панелью, в базовую систему координат 

0 БхБу БгБ > связанную с корпусом КА по формуле

Se,= M 2 -SCEi, (6.23)

где SEj - матрица-столбец, содержащая координаты конца единично

го вектора направления на Солнце с учетом координат центра рас
сматриваемого элемента в системе координат ОБ хБу Б zБ :

SEi =

Х Б ,

У Б ,

0

1

(6.24)

SCEi - матрица-столбец, содержащая координаты конца единич
ного вектора направления на Солнце с учетом координат центра рас
сматриваемого элемента в системе координат Oc6X c6Yc6Z c6:
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Scsi =

XCEi
У CEi 

0 

1

(6.25)

Матрица M 2 была представлена ранее (см. выражение (6.16)):

М 2 — М СБМ  ш ,
где М , -  матрица преобразований от системы координат 

0 сбхсбУсб2сб • связанной с панелью солнечной батареи, в систему 
координат Ошхшу шгш , связанную с шарниром (см. формулу (6.17):

Геб 0 sin Геб 0

sin у , sin c o s ^ c o sy , sin 0
-s in  у , cos s i n ^ cosyc6cos5c6 0

0 0 0 1

М СБб ~

М ш - матрица, которая была представлена выражениями (6.18) с 
учетом (6.19) - (6.22).

5. Имитируется луч, выходящий из центральной точки элемента 
панели в направлении на Солнце.

С этой целью для каждого уравнения, описывающего составные 
части поверхности космического аппарата, решаем следующую сис
тему уравнений:

/ , ( хб„Уб„ 2б)  = ^

ХБг ~ ХБг + SxEi

Увг ~Уб i + SyEi

. С  
' хБ.

£
с

(6.26)

ZEi ZEi + SzEi 'h

где f i{ x Ei,y Ei,zE^  = 0 - уравнение у-й ограничивающей поверхно

сти космического аппарата;
\ гЛ,.  у , , .  -  компоненты единичного вектора направления на

Солнце в рассматриваемой системе координат;
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xEi,y Ei,zBi -  текущие значения координат конца вектора (луча

трассировки) в базовой системе координат;
I -  расстояние от начала луча до точки пересечения с /-й ограни

чивающей поверхностью (длина луча).
6. Проверяется условие на принадлежность полученных точек 

конца луча трассировки телам, с помощью которых была описана 
поверхность космического аппарата, подставляя их в ^-функцию. 
Если луч пересекает корпус космического аппарата, то есть если

& (хб»Уб» 2б ,)> Ъ , (6-27)
то элемент панели солнечной батареи считается затенённым.

7. Вычисляется незатенённая площадь по формуле (см. формулу 
(6 .2))

SH = f JSm , (6.28)
i=i

где SHi -  площадь /-го незатененного элемента солнечной батареи;

К  — общее количество незатененных элементов.
8. Повторяются пункты 4 - 7  для всех элементов панели.
9. Задаются проекции вектора нормали к плоскости рассматри

ваемой панели солнечной батареи пЕ в системе координат

^ с б х с б У с б 2 с б  ■

пПхСБ= 0; < * = 0 ;  nnzCE= 1. (6.29)

10. Пересчитываются проекции я ” .,,. я ” 7;. п'1-Б вектора норма

ли к плоскости панели солнечной батареи из системы координат 
0 с б х с б У с б 2 с б  •  связанной с панелью солнечной батареи, в базовую 

систему координат ОБ хБ у Б zБ, связанную с космическим аппаратом,
по формуле, которая аналогична формуле (6.13). Но только с учетом 
того, что эта формула применяется не к преобразованиям произ
вольной точки конструкции космического аппарата, а к точке конца 
единичного вектора нормали к поверхности панели солнечной бата
реи:



где п^Б вектор-столбец, содержащий проекции вектора нормали к 
плоскости панели солнечной батареи в базовой системе координат,

(6.31)

м2 - матрица, которая была представлена выражением (6.16);

п - вектор-столбец, содержащий проекции вектора нормали к
плоскости панели солнечной батареи,

nl
п 1,пп =пСБ

П
хСБ
П
уС Б
П
гСБ

(6.32)

11. Вычисляется значение косинуса угла между нормалью к по
верхности панели солнечной батареи и направлением на Солнце (см. 
формулу (5.48):

cosa  = (SE,nE ) = sxE ■ пхБ + syE ■ nyE + szE ■ nzE , (6.33)

где sxE, syE, s:l: - проекции вектора SE на оси базовой системы 

координат;

п х б  •  п уб  ■ n zE  '  проекции вектора п Б  на оси базовой системы 

координат.
12. Рассчитывается эффективная площадь панели солнечной ба

тареи:

S #  = $ X - c o s a , . (6.34)

13. Повторяются пункты 3 - 1 2  настоящего алгоритма для всех 
панелей солнечной батареи.

14. Рассчитывается приведенный косинус угла альфа:
S.эф S.эф (6.35)
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15. В каждом цикле по времени полета космического аппарата 
рассчитывается нарастающим итогом средний косинус угла альфа по 
зависимости (5.1), которая для дискретных интервалов времени бу
дет выглядеть следующим образом:

i= m

  Y , C 0 S a C E , - A t ,

cos а  = — — :------------- , (6.36)i=m 7 4 '
2 >
1=1

где т -  количество участков, на которые разбивается время полета 
космического аппарата;

Ati - время длительности /-го участка полета.
Конец алгоритма

Напомним, что при нахождении космического аппарата в тени 
Земли считается, что косинус угла между нормалью к поверхности 
панели солнечной батареи и направлением на Солнце считается рав
ным нулю.

Таким образом, в настоящем разделе разработаны математиче
ские модели и алгоритмы для оценки степени затенения панелей сол
нечной батареи космического аппарата.

6.7. Программная реализация алгоритмов и моделей для оценки 
степени затенения панелей солнечной батареи

6.7.1. Методы программирования, используемые 
при моделировании затенения панелей 

солнечной батареи элементами корпуса КА

Использовались методы объектно-ориентированного програм
мирования языка Object Pascal. Достоинством этих методов является 
стройная логика при написании больших по объему и, казалось бы, 
"запутанных" программ, удобство работы с этими объектами в про
цессе совершенствования программ и минимальная трудоемкость 
при их модернизации. Недостатком этих методов является относи
тельно большая трудоемкость при составлении новой программы.

Были объявлены следующие классы:
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- класс, инкапсулирующий в себе основные методы для работы с 
"поверхностями" - TSurface=class;

- класс, инкапсулирующий в себе методы для работы с группой 
поверхностей ("поверхности" соединяются между собой с помощью 
R-функции) - TBlock=class(TSurface);

- классы для определения операций над /^-функциями - 
TROperation =class;

- класс, инкапсулирующий основные функции работы с векто
рами - type TGVector=class (с размерностью векторов -  3);

- класс, инкапсулирующий основные функции работы с матри
цами - type TGMatrix=class (в однородных пространственных коор
динатах с размером матриц 4x4);

- класс для работы с лучами - type TRay=class;
- класс для показа результатов на форме - TImageForm = 

class(TForm);
- класс, инкапсулирующий основные параметры и методы рабо

ты с панелями солнечной батареи type TSolarPanel=class (в данном 
классе определяется абстрактная плоская панель солнечной батареи 
с управлением по двум взаимно перпендикулярным осям. Положе
ние осей двухстепенного шарнира определяется матрицей fAdj. Мат
рица /Origin  определяет положение панели солнечной батареи отно
сительно системы координат, связанной с космическим аппаратом);

- класс для работы с панелями прямоугольной формы - 
TRectSolarPanel=class(TSolarPanel);

- классы для работы с геометрическими примитивами -  сфера - 
TSphere=class(TSurface), круговой цилиндр вдоль оси z - TCylin- 
der=class(TSurface) и пр.

На основе этих классов объявлялись объекты, обладающие ин
дивидуальными наборами полей, методов и свойств.

Разработанные классы и объекты могут использоваться для ре
шения любых задач, в которых требуется значительное число преоб
разований векторов и матриц, а также желательна визуализация 
сложных по форме геометрических объектов.

Следует отметить, что для задач затенения панелей солнечных 
батарей нет необходимости описывать геометрические обводы всего 
корпуса космического аппарата.
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6.7.2. Программная реализация моделирования геометрии 
корпуса КА и панелей солнечной батареи

На рис. 6.6 представлено окно программы для ввода исходных 
данных по геометрическим характеристикам корпуса космического 
аппарата.

Ввод исходных данных геометрии КА

Параметры корпуса КА, см рис

□к

Параметры СБ

h d1 delta bsb Isb

2.5000 13.0000 3.0000 -1.000 |2.0000

hi d2 длина ширина

0.5000 11.4000 pnc | 3.0000 |3.0000

h2 d3
су CH

1.3000 14.0000 KA | 11 о |iu

Cancel

Рис. 6 . 6 .  О к н о  программы для ввода в программу геометрических 
характеристик корпуса космического аппарата

Для целей определения степени затененности панелей солнеч
ной батареи достаточно ограничиться описанием частей поверхности 
корпуса, которые выступают над панелями солнечной батареи. В 
этой связи используются лишь некоторые геометрические характе
ристики космического аппарата.

В окне программы для ввода геометрических характеристик 
корпуса космического аппарата имеется кнопка "Рис.", при нажатии 
которой открывается окно для ввода геометрических характеристик 
корпуса КА. На рис. 6.7 представлено окно программы для ввода 
минимального числа геометрических характеристик корпуса косми
ческого аппарата, форма которого изображена на рис. 6.2.
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Для оценки безошибочного введения геометрических характе
ристик (проверки адекватности геометрической модели) предусмот
рен визуальный контроль внешних обводов космического аппарата.

С х е м а  К А

Рис. 6.7.Окно программы для ввода необходимых 
геометрических характеристик корпуса КА

Картинка с контуром космического аппарата появляется после 
щелчка "мышкой" на кнопке "КА" окна программы "Ввод исходных 
данных геометрии КА" (рис. 6.8).
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Режим теневого участка

Ввод геометрии Ка

В в о д  и с х о д н ы х  д а н н ы х  г е

Параметры корпуса КА, см рис 

h d1 delta

2.5000 13.0000

И1 d2

10.5000 11.4000

h2 d3

11.3000 14.0000

bsb Isb
1-1.000 12.0000

длина ширина

13.0000 13.0000

cy CX

Рис. 6.8. Фрагмент окна программы для ввода и визуального 
контроля геометрических характеристик КА 

На этом рисунке представлен фрагмент окна "Ввод исходных 
данных геометрии КА" с дополнительной картинкой, на которой 
изображен контур приборно-агрегатного отсека одного из вариантов 
компоновки космического аппарата в проекции на плоскость, пер

пендикулярную оси zE базовой системы координат (см. рис. 6.2).

Остальные части космического аппарата не прорисовываются, по
скольку они не влияют на затенение панелей солнечной батареи.

7. М ОДЕЛИРОВАНИЕ Н ЕО РИ ЕНТИ РО ВАН НО ГО ПОЛЕТА 
КО СМ И ЧЕСКО ГО  АППАРАТА ДЛЯ О Ц ЕНКИ СРЕДНЕГО 

КОСИНУСА УГЛА М ЕЖ ДУ Н О РМ АЛЬЮ  К ПОВЕРХНОСТИ 
СО ЛН ЕЧН О Й  БАТА РЕИ И НАПРАВЛЕНИЕМ  НА СО ЛН ЦЕ

Одним из требований, предъявляемых к современным высоко
производительным космическим аппаратам детального и оператив
ного зондирования Земли с длительным сроком активного существо
вания, является требование по сохранению работоспособного со
стояния отдельных бортовых систем КА в режиме неориентирован
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ного полета. Выполнение этого требования, как правило, связано с 
ограничениями по мощности системы электропитания в неориенти
рованном полете, характеристики которой, в частности, зависят от 
среднего косинуса угла между направлением на Солнце и нормалью 
к поверхности солнечной батареи.

7.1. Методический подход к моделированию 
неориентированного полета космического аппарата 
для оценки среднего косинуса угла между нормалью 

к поверхности солнечной батареи и направлением на Солнце

По своей физической природе задача определения среднего ко
синуса угла между направлением на Солнце и нормалью к поверхно
сти солнечной батареи в неориентированном полете КА имеет веро
ятностный характер. Аналитические методы оценки вероятностных 
характеристик среднего косинуса этого угла не могут с достаточной 
степенью точности учесть влияние многих факторов, влияющих на 
косинус этого угла в процессе неориентированного полета КА по 
орбите Земли, поэтому для решения этой задачи можно использовать 
метод имитационного моделирования, возможности которого огра
ничиваются лишь ресурсами компьютера.

За основу алгоритма решения такой задачи можно было бы 
взять алгоритм оценки среднего косинуса альфа в ориентированном 
полете КА, представленный в работе [2]. Однако использование ука
занного алгоритма требует многократного пересчета координат раз
личных точек конструкции панели солнечной батареи и координат 
точек элементов конструкции КА, которые могут затенить панели 
солнечной батареи от Солнца. Такой алгоритм в случае имитацион
ного моделирования нерационален и требует больших затрат време
ни и ресурсов компьютера. Потому предлагается алгоритм оценки 
среднего косинуса альфа, который свободен от указанных недостат
ков.

Основная идея уменьшения вычислений с помощью предлагае
мого алгоритма заключается в раздельном (независимом) моделиро
вании процесса вращения космического аппарата относительно соб
ственного центра масс и процесса движения космического аппарата 
как материальной точки по орбите вокруг Земли. Разделение процес
са вращения космического аппарата относительно собственного цен- 
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тра масс и процесса движения космического аппарата по орбите во
круг Земли возможно потому, что при неориентированном полете 
характеристики вращательного движения космического аппарата при 
определенных допущениях не зависят от его положения в какой- 
либо точке орбиты. При таком моделировании пересчет координат 
точек конструкции панели солнечной батареи и точек, относящихся 
к затеняющим элементам конструкции космического аппарата, из 
одних систем координат в другие не требуется. Вместо этого пере
считываются лишь координаты точки конца единичного вектора на
правления на Солнце из неподвижной геоцентрической системы ко
ординат в систему координат, связанную с космическим аппаратом, 
и тем самым экономятся ресурсы компьютера.

Принятые основные допущения
При моделировании приняты следующие основные допущения.
1. Форма Земли -  сферическая. Однако для расчета параметров 

орбит используются уравнения эллиптического движения с перио
дической коррекцией расчетных значений долготы восходящего узла 
(прецессии орбиты) и аргумента перигея в процессе длительного 
полета. Необходимость периодической коррекции обусловлена не- 
сферичностью Земли (учитываются вековые возмущения от второй 
зональной гармоники в разложении геопотенциала).

2. Динамическими силами, возникающими в процессе вращения 
КА и влияющими на характеристики углового движения, пренебре
гаем в связи с малой скоростью вращения (до трех градусов в секун
ду). То есть вектор кинетического момента КА сохраняется неиз
менным в процессе каждого цикла статистических испытаний.

3. Аэродинамическими силами пренебрегаем в связи с относи
тельно большой высотой орбиты (350... 1300 км), гравитационные 
моменты не учитываем в связи с относительно малым временем не
ориентированного полета (до трех суток).

7.2. Алгоритм оценки среднего косинуса угла между 
направлением на Солнце и нормалью 

к поверхности солнечной батареи
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Приведем основные положения алгоритма оценки среднего ко
синуса угла между направлением на Солнце и нормалью к поверхно
сти солнечной батареи и соответствующие математические модели.

Начало алгоритма
1. Задается количество статистических испытаний N  в зависимо

сти от требуемой точности расчета и значение максимально возмож
ной при статистических испытаниях угловой скорости вращения

космического аппарата в неориентированном полете С9тах .
2. Реализуется случайная начальная (в каждом цикле статисти

ческих испытаний) ориентация космического аппарата в неподвиж
ной геоцентрической системе координат, как это схематично показа
но на рис. 7.1. Черным цветом на рисунке выделен вектор, который 
задает случайную реализацию начальной ориентации космического 
аппарата, а следовательно, и панелей солнечной батареи, в простран
стве. Белым цветом на рисунке выделен вектор, который задает слу
чайную реализацию направления угловой скорости вращения косми
ческого аппарата.
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Рис. 7.1. Иллюстрация случайной начальной ориентации 
космического аппарата в абсолютной 
геоцентрической системе координат

Для этого с помощью генератора случайных чисел организуют
ся реализации случайных углов направляющих косинусов (углов 
Эйлера) в пределах от - п  до + /г :

3 = - п  + 2п

у  = - п  + 2п-Е,^

ц/ = - п  + 2п  • ^3,

где ^ и  - значения случайных чисел с равномерным законом 
распределения на отрезке [ОД].

3. Задаются направляющие косинусы единичного вектора нор

мали У1Б к плоскости панели солнечной батареи в связанной с кос
мическим аппаратом (базовой) системе координат.
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Причем, если панели солнечной батареи поворотные, то началь
ная их ориентация задается с помощью генератора случайных чисел 
в пределах возможных углов поворота.

Если панели солнечной батареи неповоротные и если плоскость 
панели солнечной батареи перпендикулярна базовой оси ХБ косми
ческого аппарата (см вектор черного цвета на рис. 7.1), то направ
ляющие косинусы единичного вектора нормали ПБ к плоскости па
нели солнечной батареи в связанной с космическим аппаратом (ба
зовой) системе координат будут следующими (см. рис. 6.2):

-  = °; = 0 •
4. Реализуется случайное значение модуля вектора угловой ско

рости вращения космического аппарата в неориентированном полете 
(в каждом цикле статистических испытаний):

со = со ■ <£ .max Т?

5. Реализуется случайное направление вектора угловой скорости 
вращения космического аппарата (см. вектор белого цвета на рис. 
7.1). Для этого с помощью генератора случайных чисел организуют
ся реализации случайных углов направляющих косинусов вектора 
угловой скорости вращения КА в пределах от - п  до +/г :

К  = - я  + 2я-%{,

Ут = ~ п  + 2тг-£2;

¥« = - я  + 2 я -£ 3,

где £ ,  £> и Е,ъ - значения случайных чисел с равномерным законом 
распределения на отрезке [0,1].

Следует заметить, что приведенные в данном пункте алгоритма 
реализации случайных чисел не должны совпадать с реализациями 
случайных чисел, используемых в пункте 2 настоящего алгоритма 
(то есть при реализации данного пункта алгоритма необходима новая 
генерация случайных чисел).

6. Вычисляются проекции единичного вектора нормали к по

верхности панели солнечной батареи пБ в неподвижной геоцентри- 
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ческой системе координат. Для этого осуществляется преобразова
ние координат точки конца единичного вектора к нормали панели 
солнечной батареи из связанной с космическим аппаратом (базовой) 

системы координат ОхБу БгБ в неподвижную геоцентрическую сис

тему координат Oxyz :

п = \п
IТ  I | т

п = В  х и  „ п „ п Л .
z  I Л£> y b  z b \

где В  - матрица, которая имеет следующий вид:

К Ь12 Ь13
в = Ь21 Ь22 ^23

Ь31 ^32 Ьъъ

Элементы этой матрицы определяются по следующим зависи
мостям:

bu = cos 3  cos у ,
bl2 = -  cos у  sin 3  cos i// + sin у  sin

bl3 = sin у  sin 3  cos i// + cos у  sin

b2l = sin <9;

b22 = cos у  cos <9;

b23 = -  sin у  cos <9;

b31 = -  cos <9 sin y ,

b32 = sin \// sin <9 cos у  + sin у  cos y ,

633 = -  sin у  sin <9 sin \// + cos у  cos ц/.

7. Осуществляется преобразование координат точки конца еди

ничного вектора нормали панели солнечной батареи П из непод
вижной геоцентрической системы координат Oxyz во вспомогатель

ную систему координат Oxmy mzm, направление Ozo: которой сов
падает с вектором скорости вращения космического аппарата:

145



= \\п.
||Г II цГ

= А х  и п„ п\\ .у  (О ZCO У

где матрица А  имеет следующий вид (здесь Зт,у т,\//т- углы Эйлера, 
полученные в п. 5 настоящего алгоритма),

« п « 1 2 « 1 3

А =
« 2 1 « 2 2 « 2 3

« 31 « 3 2 « 3 3

Элементы этой матрицы определяются по следующим зависи
мостям:

аи = cos ̂  cos

«12= s in ^ ;
°i 3 = - c o s За sin ц/ т ;

« 2 1  = sin у ю sin (//,., -  cos ую sin Эа cos (//,.,;

« 2 2  = nos у cos Зю;

« 2 3  = sin '/Л., sin ̂  cos у,., + sin ya cos i// ;

«si = sin ya sin 3a cos (//,., + cos y, sin i//„;

«з2 = -  sin уи cos 3m;

«зз = cos Уа cos (//,., -  sin y , sin 5 , sin i//„.

8. Осуществляется имитация вращения космического аппарата в 
неподвижной геоцентрической системе координат.

Для этого единичный вектор нормали к поверхности панелей 
солнечной батареи п ю во вспомогательной системе координат

ОХоУо,2,,, поворачивается вокруг оси O zo:, совпадающей с вектором 

скорости вращения космического аппарата, на угол (со ■ /). где t - 
время, прошедшее с момента начала цикла статистических испыта
ний. То есть осуществляется переход к новой вспомогательной

системе координат ( ) x l0)y lo)z lo) . направление Oz‘a которой совпадает с 

осью O zm (с вектором скорости вращения космического аппарата), а
t t tнаправления хю и у т зависят от времени I .
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Поскольку поворот единичного вектора п т совместно с пово

ротом вспомогательной системы координат Ox(oy o)Z(0 не изменяет 

координаты его конца в новой (повернутой) вспомогательной сис

теме координат 0 x t(oy t(oz t(o, то пересчет координат конца этого век

тора не требуется, то есть осуществляется только переприсваива- 
ние значений координат:

у) — Wfi Vi
r i cot W lxcot yco t = \\п пхсо усо

9. Осуществляется пересчет координат конца вектора nwt из

вспомогательной (повернутой) системы координат Ох*ту*тг*т в не
подвижную геоцентрическую систему координат Oxyz .

Этот пересчет осуществляется в два приема.
Сначала производится пересчет координат вектора nwt из сис

темы координат Ох*ту*тг*т в систему координат 0 x my mz (o , то есть 

cos(® -l) О
cos(® -l) О 

О 0 0

п„ =
пхсо
п =усо
пZ со

п ,xcot

X п ,ycot

п ,zcot

а затем пересчет координат конца полученного вектора пт из систе

мы координат в систему координат Oxyz :

п„ =\\п п „ п _ = А г х и п „ п _У ^ хсо усо

10. Осуществляется расчет значений координат единичного век
тора направления на Солнце в неподвижной геоцентрической сис
теме координат:

S= \\sx Sy 5г||

с учетом угла между направлением на точку весеннего равноденст
вия и линией Земля -  Солнце по методике, представленной в работе 
[2], и вычисляется значение косинуса угла альфа по следующей за
висимости



11. Проверяется условие нахождения космического аппарата в 
тени. Для этого одновременно с имитацией поворота космического 
аппарата относительно центра масс осуществляются имитации дви
жения КА как материальной точки по орбите Земли. В каждый рас
четный момент времени из центра масс космического аппарата стро
ится вспомогательный вектор, параллельный единичному вектору 
направления на Солнце. Модуль этого вспомогательного вектора 
циклически возрастает от характерного значения высоты орбиты до 
характерных размеров Земли. Факт нахождения космического аппара
та в тени Земли определяется по факту принадлежности координат 
конца вспомогательного вектора сферическому телу с радиусом, рав
ным среднему радиусу Земли. Более подробный алгоритм имитации 
движения КА как материальной точки по орбите Земли представлен в 
[1].

Если космический аппарат находится в тени, то текущее значе
ние среднего косинуса альфа принимается равным нулю.

12. Для учета затенения панелей солнечной батареи элементами 
конструкции космического аппарата используется алгоритм, рас
смотренный в разделе 6 настоящего учебного пособия, и подсчиты
вается коэффициент незатенения. При этом многократный пересчет 
координат элементов конструкции космического аппарата, затеняю
щих панели солнечной батареи, не требуется.

13. Далее, в каждом цикле по времени полета КА рассчитывает
ся нарастающим итогом средний косинус угла альфа по следующей 
зависимости

i=m

  I cos«,-A ',
cosa  = кт •——:------------ ,п о  i=m  ’

2 >
i=i

где kH3 - коэффициент незатенения;
m -  количество участков, на которые разбивается время полета 

космического аппарата;
Atf - время продолжительности /-го участка полета.
14. Производится заданное количество статистических испыта

ний. Результаты накапливаются в массиве, затем производится ста
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тистическая обработка данного массива обычным способом, опреде
ляются математическое ожидание и дисперсия среднего косинуса 
угла между нормалью к поверхности солнечной батареи и направле
нием на Солнце, строятся функции распределения и плотности его 
распределения.

Конец алгоритма
Данный алгоритм был реализован в программном комплексе. 

Результаты тестирования показывают, что использование предло
женного алгоритма существенно повышает производительность вы
числений по сравнению с известными алгоритмами [2] при одинако
вой точности вычислений.

7.3. Программная реализация алгоритмов и моделей 
для оценки среднего косинуса угла между нормалью

к поверхности панели солнечной батареи и направлением 
на Солнце в неориентированном полете КА

На рис. 7.2 представлено окно программы для оценки среднего 
косинуса угла между направлением на Солнце и нормалью к поверх
ности панели солнечной батареи КА в неориентированном полете.
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| jp ii О ценка среднего  ко си н уса  СБ при неориентированном  полете КА

Введите исходные данные

Максимальное значение угловой 
скорости вращения КА в 
неориентированном полете, градус
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Б ывод формы на печать

jo. 11413
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Рис. 7.2. Окно программы для оценки среднего косинуса угла 
между нормалью к поверхности панели солнечной батареи КА 

и направлением на Солнце в неориентированном полете

В качестве исходных данных для расчета вводится следующая 
информация:

- максимальное значение угловой скорости вращения космиче
ского аппарата в неориентированном полете;

- количество статистических испытаний.
Результаты расчета представляются как в виде отдельных пока

зателей, так и виде графиков функции распределения и плотности 
распределения среднего косинуса угла между направлением на 
Солнце и нормалью к поверхности панели солнечной батареи.

8. М ОДЕЛИРОВАНИЕ ЭНЕРГОБАЛАНСА НА БО РТУ  
КО СМ И ЧЕСКО ГО  АППАРАТА В ПРО Ц ЕССЕ 

ЦЕЛЕВОГО ФУНКЦИОНИРОВАНИЯ
150



8.1. Состав моделей для оценки энергобаланса на борту 
космического аппарата наблюдения 

в процессе целевого функционирования

Сначала рассмотрим состав моделей, необходимых для 
реализации алгоритма имитационного моделирования процесса за
ряда-разряда аккумуляторных батарей в течении целевого функцио
нирования космического аппарата.

Данная группа моделей может содержать несколько частных 
моделей, различающихся степенью подробности при имитации 
проводимых динамических операций во время проведения съемки 
объектов с учетом перенацеливания. Например, она может включать 
следующие частные модели:

- модели для формирования массива потенциальных объектов 
съемки (см. раздел 2 настоящего пособия);

- модели для отбора объектов наблюдения, попадающих в 
полосы обзора космического аппарата наблюдения (см. раздел 3 
настоящего учебного пособия);

- модели для выбора (планирования) маршрута съемки по 
некоторым критериям (максимального количества отсканированных 
объектов на витке, максимальной разрешающей способности на 
местности и др.) с учетом приоритетов, максимально возможной 
угловой скорости перенацеливания (с учетом углового ускорения), 
прогнозируемых метеоусловий, освещенности и других ограничений 
(см. раздел 4 настоящего учебного пособия);

- модели для оценки углов тангажа и крена космического 
аппарата в моменты проведения съемок времени поворота корпуса 
космического аппарата при перенацеливании и проведении 
сканирования поверхности Земли с учетом его углового ускорения 
(см. подраздел 4.3 данного учебного пособия);

- модели для оценки текущего значения косинуса угла между 
нормалью к поверхности панели солнечной батареи и направлением 
на Солнце в произвольный момент времени (см. разделы 5 - 7  
настоящего учебного пособия);

- модели для оценки пополнения емкости аккумуляторных 
батарей в зависимости от угла между нормалью к поверхности
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панели солнечной батареи и направлением на Солнце с учетом 
собственного потребления системы электропитания и системы 
обеспечения теплового режима;

- модели для оценки расхода электроэнергии в процессе работы 
целевой аппаратуры и бортовых обеспечивающих систем;

- модели для оценки энергобаланса на борту космического 
аппарата наблюдения в процессе целевой работы.

Следует отметить, что нет необходимости создавать отдельные 
модели для оценки производительности космического аппарата 
наблюдения. Показатели производительности можно рассчитать по 
выбранному маршруту съемки.

Кроме приведенных моделей, необходима модель для 
организации имитационного моделирования целевого 
функционирования космического аппарата наблюдения, которая бы 
управляла подключением тех или иных алгоритмов в нужные 
моменты времени.

Анализ приведенных моделей показывает, что в составе 
приведенных моделей не рассмотрены только те, которые связанны 
с моделированием работы системы электропитания при подзарядке 
аккумуляторных батарей от солнечной батареи и при разрядке 
аккумуляторных батарей от работающей аппаратуры, а также 
имитационные модели для оценки энергобаланса.

Рассмотрим данные модели укрупненно. При необходимости 
можно разработать более подробные и детальные модели. Начнем с 
типовой принципиальной электрической схемы системы 
электропитания космического аппарата наблюдения.

8.2. Типовая электрическая схема системы 
электропитания космического аппарата

В качестве электрической схемы системы электропитания была 
использована типовая схема, которая в упрощенном виде представ
лена на рис. 8.1.
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Рис. 8.1. Схема соединения элементов системы электропитания

На этой схеме используются следующие обозначения:
БФ -  батарея фотоэлектрическая;
ЗУ -  зарядное устройство;
РУ -  разрядное устройство;
СН -  стабилизатор напряжения;
АБ -  аккумуляторные батареи.
Показатели мощности на входе и выходе каждого элемента обо

значены литерой Р с соответствующими названиям элементов индек
сами.

При прохождении тока через какое-либо устройство теряется 
некоторое количество мощности. Эти потери характеризуются соот
ветствующими коэффициентами полезного действия (КПД) этих уст
ройств. При более детальных расчетах можно для каждого устройства 
вводить отдельно коэффициенты полезного действия по преобразова
нию энергии, напряжения, тока и емкости аккумуляторной батареи.

8.3. Исходные данные для имитационного моделирования 
энергобаланса на борту космического аппарата
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Исходные данные по расчету для имитационного моделирова
ния энергобаланса на борту космического аппарата в процессе целе
вого функционирования приведены ниже:

п - количество панелей солнечной батареи;
L , D -  длина и ширина панели солнечной батареи;
Wy:i - удельная мощность фотоэлектрической батареи, Вт/м2; 
кдег - коэффициент деградации фотоэлектрической батареи;
/пред - предельный ток нагрузки, А;

^РазрАБ - установившийся ток разряда из аккумуляторных бата
рей;

т m ax
1 Разр аб '  предельный ток разряда из аккумуляторных батареи в 

импульсном режиме;
I 3арАБ - предельный ток заряда аккумуляторных батарей; 

г)зу - КПД автоматики по току заряда;
- КПД автоматики по току разряда; 

rjCH - КПД комплекса автоматики и стабилизации напряжения; 
г] - КПД аккумуляторной батареи;
Ж-,,| - средняя мощность собственного энергопотребления

(мощность аппаратуры самой системы электропитания);
Wr,n\, - средняя мощность системы обеспечения теплового ре

жима космического аппарата;
( =  предельная емкость аккумуляторных батарей;

( -  исходное значение емкости аккумуляторных батарей; 
СразрАБ - суммарная глубина разряда аккумуляторной батареи; 

С™ - минимальное значение емкости аккумуляторных батарей; 

з̂арЛБ '  минимальное значение превышения мощности аккуму

ляторных батарей над мощностью потребителей, при котором воз
можна подзарядка аккумуляторных батарей;

Uкл - номинальное значение рабочего напряжения на борту кос
мического аппарата.

На рис. 8.2 представлено окно программы для ввода некоторых 
исходных данных по системе электропитания «Параметры СЭП».
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I Парметры СЗП

Назад

Количество панелей
КПД автоматики потоку заряда Б Б р гГ

КПД автоматики потоку разряда [рп~~~
Длина панели, м I30
Ширина панели, м [до КПД комплекса автоматики 

и стабилизации напряжения
[о!Г

Удельная мощность. 
Вт/кв.м

[170 Средняя мощность собственного [шГ
энергопотребления СЭП, Вт
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Предельный ток 
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|200̂ J
Предельный угол 
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[вои

Средняя мощность СОТР, Вт [глГи

Введите немодные данные по СЭП □ к

Рис. 8.2. Окно программы «Параметры системы электропитания»

8.4. Математические модели и алгоритм для оценки
энергобаланса на борту космического аппарата с учетом 

заряда и разряда аккумуляторных батарей

Ниже приведен упрощенный алгоритм имитационной модели 
расчета энергобаланса космического аппарата наблюдения с учетом 
пополнения запасов электричества от солнечных батарей и расхода 
электроэнергии за счет работы целевой аппаратуры и бортовых обес
печивающих систем. Данный алгоритм составлен на основе типовой 
логики работы автоматики системы электропитания. Следует отме
тить, что при необходимости приведенный алгоритм можно расши
рить или уточнить для конкретного космического аппарата.

Начало алгоритма
1. Рассчитывается площадь панелей солнечной батареи (по гео

метрическим характеристикам):
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2. Определяется потенциальная мощность (текущее значение) от 
батареи фотоэлектрической:

W ^ = W yo.S ncE.cosa ,

где а  - угол между нормалью к поверхности панели солнечной бата
реи и направлением на Солнце (рассчитывается по алгоритмам, 
представленным в разделах 5-7 настоящего учебного пособия).

Если cos а  < 0 (на теневом участке), то принимается WP °'” = 0.
3. Определяется потенциальная мощность (текущее значение) от 

батареи фотоэлектрической с учетом степени деградации:

( \ - k j j  V
г г  г  П от    V Д ег /  ттгПот

ДегБФ ~ 3600-24-365 ' БФ ’
где кДег - коэффициент деградации батареи фотоэлектрической за год;

t -  текущее значение времени полета (как правило, в секундах). 
В этом выражении в знаменателе стоит число 3600 для перевода 

секунд (время t) в часы, а числа 24 и 365 для перевода часов в сутки 
и годы соответственно.

4. Задается исходное значение емкости (степени "заряженно- 
сти") аккумуляторных батарей (в ампер-часах) ( '"Д .

5. Рассчитывается суммарная мощность потребителей, работаю
щих в данный момент времени (по циклограмме работы целевой ап
паратуры и бортовых обеспечивающих систем космического аппарата 
наблюдения):

=w +w +w +w +w +w +w +w"  Пот р Г , СЭ П  ^  "  COTP ^  "  А О  П У  ^  ”  M P  ^  "  ЗР  ТУ  ^  ”  В Р Л  ’

где WC3n - мощность системы электропитания на нужды собствен
ного потребления;

WCOTP - мощность системы обеспечения теплового режима;
WAO - мощность на участке астроориентации;
Wny - мощность на подготовительном участке;
W,n, - мощность на маршруте;
W3P - мощность на заключительном режиме;
WTy - мощность на теневом участке работы космического аппа

рата наблюдения;
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WBPJI - мощность при работе высокоскоростной радиолинии во 
время передачи видеоинформации на Землю.

При необходимости приведенный перечень мощностей можно 
расширить (уточнить).

6. Значение потребляемой мощности сравнивается со значением 
потенциальной мощности батареи фотоэлектрической (с учетом сте
пени деградации).

Если W^ 0 > Wnomp, то расход электричества осуществляется из

батареи фотоэлектрической, в противном случае -  из аккумулятор
ных батарей. При этом учитываются соответствующие коэффициен
ты полезного действия.

7. Если существует избыток мощности батареи фотоэлектриче
ской, то есть

W Uom -  W L > W mm
"  Д егБ Ф  "  Пот р ^  "  ЗарАБ ’

где WZ'i'ii; '  минимальное значение превышения мощности батареи

фотоэлектрической над мощностью потребителей, при котором воз
можна подзарядка аккумуляторных батарей, и если аккумуляторные 
батареи не заряжены полностью, то есть

/~i /лш ах
^  А Б  <  А Б  ?

то "включается" режим подзарядки аккумуляторных батарей:
У ^гП от  p j / ' S

Q i s  =  Q i s  +  Л з у  '  Л а б  '

Ц Г П о ш  _ W Y.
"  Д егБ Ф  "  Потр

и ш '3 6 0 0 :
где At - шаг расчета по времени (как правило, в секундах).

В этом выражении в знаменателе стоит число 3600, с помощью 
которого емкость аккумуляторной батареи выводится в общеприня
той размерности (ампер-часы).

При этом контролируется ток заряда аккумуляторных батарей -

Б а р А Б  ’

8. Если ток заряда аккумуляторных батарей больше предельно

го ■ то есть если
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w n°m - W z
j  ^  Д егБ Ф  Пот р

ЗарАБ —  Л  З У  7 1  J

U  КА

то устанавливается ток заряда, равный предельному значению тока 
заряда, то есть:

т  __  тПред
1  ЗарАБ ~  1  ЗарАБ  *

9. Если существует дефицит мощности, то есть
w n°m -  W Е < W mm"  Д егБ Ф  "  Пот р  ^  "  З а р А Б ’

то электричество расходуется из аккумуляторных батарей:
ц р П о т  _  ц р Б

,  ,  ,  ,  "  Д егБ Ф  "  Пот р ^
а б  ~  а б  ~  Л б у  '  Л а б  7 1  Б Б П л 'U £4 3600

При этом контролируется ток разряда.

10. Если ток разряда будет больше установленного тока разряда 
из аккумуляторных батарей -  Б Д  , то на экран выдается сообще

ние "Превышение установленного тока разряда аккумуляторной ба
тареи" .

Если ток разряда будет больше предельного тока разряда из ак

кумуляторных батарей в импульсном режиме -  , то счет оста

навливается с выдачей на экран сообщения "Аварийный режим. Пре
вышение тока разряда аккумуляторной батареи".

11. На каждом цикле расчета проверяется емкость (степень «за- 
ряженности») аккумуляторных батарей.

Если емкость аккумуляторной батареи меньше минимального

установленного значения, то есть если САБ < С ™ , то счет останав
ливается с выдачей на экран сообщения "Аварийный режим. Емкость 
аккумуляторной батареи ниже заданной границы".

Конец алгоритма

8.5. Алгоритм имитационного моделирования для оценки 
показателей эффективности космической системы 

наблюдения с учетом энергобаланса
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Ниже приведен укрупненный алгоритм имитационного модели
рования для оценки показателей эффективности космической систе
мы наблюдения с учетом энергобаланса. Более подробные сведения 
об этом алгоритме (с приведением математических моделей) см. в 
учебном пособии [1].

Начало алгоритма
1. Формируется пользовательский интерфейс для работы иссле

дователя в режиме диалога с помощью монитора, клавиатуры и со
ответствующих оконных структур (форм) с возможностью подклю
чать другие программные продукты.

2. Задаются необходимые исходные данные.
3. Рассчитываются параметры орбит КА.
4. Оцениваются вековые возмущения долготы восходящего узла 

(прецессии орбиты) и аргумента перигея орбиты.
5. Рассчитываются текущие значения долготы восходящего узла 

орбиты и аргумента перигея орбиты с учетом вековых возмущений.
6. Рассчитывается угол истинной аномалии.
7. Рассчитывается радиус-вектор КА.
8. Рассчитываются географические координаты подспутниковой 

точки КА (определяются координаты трассы).
9. Осуществляется перевод географических координат подспут

никовой точки в координаты графика "долгота -  широта" с помощью 
соответствующих масштабных коэффициентов (для графического 
представления трасс на карте часовых поясов).

10. Производится прорисовка на графике подспутниковой точки 
(элемента трассы).

11. Подключается подпрограмма определения показателей пе
риодичности наблюдения и включаются соответствующие счетчики 
для определения этих показателей. На экран выводится текущая ин
формация.

12. Подключается подпрограмма определения показателей де
тальности наблюдения и включаются соответствующие счетчики для 
определения этих показателей. На экран выводится текущая инфор
мация.

13. Подключается подпрограмма определения показателей опе
ративности доставки информации на наземные пункты приема, и
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включаются счетчики для определения этих показателей. На экран 
выводится текущая информация.

14. Подключается подпрограмма определения показателей про
изводительности и включаются внутренние подпрограммы для опре
деления этих показателей (подпрограммы определения косинуса уг
ла между нормалью к поверхности БС и направлением на Солнце 
входят в состав подпрограммы расчета производительности).

15. Подключается подпрограмма для оценки текущего косинуса 
угла между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и 
направлением на Солнце и определяется текущее значение этого 
косинуса.

16. Осуществляется расчет среднего косинуса угла между 
нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на 
Солнце по рассмотренным выше моделям.

17. Подключается подпрограмма для оценки заряда 
аккумуляторной батареи от солнечной батареи. При избытке 
мощности осуществляется подзарядка аккумуляторной батареи.

18. Подключается подпрограмма для оценки степени разряда 
аккумуляторной батареи от работающей аппаратуры. При этом в 
различные моменты времени подключается именно та аппаратура, 
которая согласно циклограмме должна работать для реализации 
целевого функционирования комического аппарата наблюдения.

19. Осуществляется расчет энергобаланса в динамике (по 
времени). Результаты выводятся на экран монитора.

20. Все расчетные характеристики выводятся на соответствую
щие формы для визуального контроля, а также в соответствующие 
файлы данных.

21. Осуществляется приращение времени (на шаг расчета), и 
пункты 3 - 2 0  циклически повторяются до наступления одного из 
следующих условий:

- принудительный выход из цикла;
- достижение определенного количества циклов расчета или 

времени;
-достижение определенной точности расчета по показателям 

эффективности.
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22. Формируется протокол расчета, который можно вывести на 
печать по желанию исследователя.

Конец алгоритма

Все частные модели и алгоритмы по показателям периодично
сти, детальности, оперативности и производительности, а также про
граммная реализация отдельных элементов расчетного комплекса 
представлены в отчете [1], а уточненные модели -  в настоящем учеб
ном пособии.

8.6. Упрощенные модели и алгоритм для имитации поворота 
корпуса космического аппарата в процессе целевой работы

На начальных этапах проектирования космического аппарата 
наблюдения, в частности при оценке влияния бортового 
энергобаланса на показатели производительности космической 
системы, логика (циклограммы) работы бортовой аппаратуры 
определена еще не полностью. Построить детальные модели 
энергопотребления не представляется возможным. Поэтому вначале 
используются упрощенные модели, в частности модели, основанные 
на статистическом моделировании ориентации космического 
аппарата наблюдения в процессе целевой работы.

Ниже приведены упрощенные модели и алгоритм для имитации 
поворота корпуса космического аппарата в процессе целевой работы. 
Модели рассматриваются в составе алгоритма.

Начало алгоритма
1. Включается основная программа имитации орбитального 

движения космического аппарата.
2. Назначается среднее время целевой работы над одним 

объектом наблюдения I,, .
3. Задаются максимальные углы поворота оптической оси 

космического аппарата наблюдения по тангажу <9тах и крену ;/|Т1;|Х.
Направление базовой (продольной) оси хБ космического аппарата 
перед каждым циклом имитации поворота принимается 
перпендикулярным к поверхности Земли (то есть в направлении
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надира), а первоначальное значение углов тангажа и крена 
считается равным нулю.

4. В основной программе проверяется возможность проведения 
съемки по условиям функционирования (угла Солнца над объектом 
наблюдения, облачностью и т.п.). Если съемка возможна, то 
включается счетчик времени tx для определения текущей
продолжительности работы космического аппарата над одной целью.

5. Если КА в тени, то считается, что средний косинус угла 
между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и 
направлением на Солнце равен нулю (батарея не получает энергию 
от Солнца).

6. Если космический аппарат освещен Солнцем и если условия 
съемки неудовлетворительные (аппарат не может снимать), то 
считается, что средний косинус угла между нормалью к плоскости 
панели солнечной батареи и направлением на Солнце равен единице 
(панель Солнечной батареи поворачивается так, чтобы ее нормаль 
была направлена на Солнце).

7. Если космический аппарат освещен Солнцем и если условия 
съемки позволяют снимать объекты наблюдения, то имитируется 
случайная реализация пары углов: тангажа и крена космического 
аппарата (с помощью генератора случайных чисел) по формулам

где % - случайное число с равномерным законом распределения в 
диапазоне [0,1].

Причем пересчет углов по этим выражениям происходит только 
при следующем условии: если время от начала предыдущего 
перенацеливания будет больше установленного среднего времени 
работы над одним объектом или равно ему, то есть если Если

же tx < I,,. то оставляются прежние значения углов (то есть

космический аппарат "выдерживается" при некоторой ориентации 
до момента времени прохождения следующего объекта съемки).

3 = 3  •<£;шах ?

r  = r max-£ ,

(8 .1)

(8 .2)
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8. Подключается подпрограмма для оценки текущего косинуса 
угла между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и 
направлением на Солнце и определяется его текущее значение.

9. Осуществляется расчет среднего косинуса угла между 
нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на 
Солнце по рассмотренным выше моделям.

10. Подключается подпрограмма для оценки заряда 
аккумуляторной батареи от солнечной батареи. При избытке 
мощности осуществляется подзарядка аккумуляторной батареи.

11. Подключается подпрограмма для оценки степени разряда 
аккумуляторной батареи от работающей аппаратуры. При этом в 
различные моменты времени подключается именно та аппаратура, 
которая согласно циклограмме должна работать для реализации 
целевого функционирования космического аппарата наблюдения.

12. Осуществляется расчет энергобаланса в динамике (по 
времени). Результаты выводятся на экран монитора.

13. Осуществляется приращение времени расчета (на заданный шаг).
14. Осуществляется переход к пункту 4.
Конец алгоритма

Программа останавливается при воздействии оператора или при 
достижении заданного времени ее работы (для которого оценивается 
средний косинус угла между нормалью к поверхности солнечной 
батареи и направлением на Солнце).

8.7. Программная реализация алгоритмов и моделей для оценки 
энергобаланса на борту космического аппарата

На основе предложенных моделей и алгоритмов разработано 
программное обеспечение на языке Object Pascal в среде програм
мирования Delphi-7, с помощью которого можно анализировать 
энергобаланс космического аппарата наблюдения с имитацией ре
альных условий эксплуатации. Ниже представлены некоторые 
фрагменты пользовательского интерфейса программы.

На рис. 8.3 представлен фрагмент окна программы, открытой на 
закладке «Баланс СЭП». Для работы программы в режиме расчета
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энергобаланса КА необходимо включить флажок "Расчет энергобалан-

•  В в о д  и с х о д н ы х  д а н н ы х  и и л л ю с т р а ц и я  р е з у л ь т а т о в  р а с ч е т а

Параметры орбит | Детальность | Периодичность | Оперативность | Производительность БалансСЭП J Результаты расчета | 

В ы хо д  Н а з а д  Т р а с с ы  Д а л е е  " Ф  П у с к

|7  Расчет э нергобаланса

■Режим полета------
(* Ориентированный полет 

С  Неориентировнный полет

'Расчет косинуса альфа СБ—  
(* С учетом затенения 
С  Без учета затенения

Ввод И Д  по НЭП Ввод и показ 
циклограмм

Расчитать средний косинус СБ 
для круговых орбит с  помощью 
аналитических зависмостей?

Да

Ввести ИД по геометрическим 
характеристикам КА?

Да

Рис. 8.3. Фрагмент окна программы, открытой 
на закладке «Баланс СЭП»

При нажатии на кнопку «Ввод исходных данных и СЭП» появ
ляется окно программы, которое было показано ранее на рис. 8.2.

Если щелкнуть "мышкой" на кнопке "Циклограммы" этого окна, 
то появляется новое окно: "Исходные данные по циклограммам ра
боты аппаратуры" космического аппарата на отдельных участках 
полета (рис. 8.4).

Исходные данные по циклограммам можно вводить для различ
ных режимов работы КА, если щелкнуть "мышкой" на одну из сле
дующих закладок этой формы:

- астроориентации;
- подготовки к съемке;
- маршрута;
- заключительного участка;
- передачи видеоинформации на Землю;
- работы в тени и т.п.
В строки таблиц циклограмм можно вручную вводить необхо

димые дополнения и изменения по мощности приборов и времени их 
работы, а также изменять названия приборов.
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Результаты ввода значений мощности отдельных приборов ав
томатически суммируются в одинаковые моменты времени и приво
дятся во второй строчке каждой таблицы.

■ И скод ны е  д анн ы е  по циклограммам работы  апар атуры ща|2£]
Загрузите дан ны е из файла или в рабочш ячЛа1. тдб„т цнфрь| Показать графики 

циклограмм?’  ™  в в е д и т е  новые и сохраните их соответствуют мощности прибора. Вт

Режим АО Подгог. к  съемке | Маршрут | Заключ. участок | ПереаачаСПИ| Работа в тени | Неориент. полет | Ожидание | Завиток)

Рис. 8.4.Окно программы "Исходные данные 
по циклограммам работы аппаратуры"

В окне программы "Исходные данные по циклограммам работы 
аппаратуры" (рис.8.4) имеется закладка "За виток", открыв которую, 
появляется окно с таблицей результирующей циклограммы работы 
аппаратуры космического аппарата за виток. Причем значения по
требляемой мощности приборов КА автоматически суммируются по 
циклограммам работы КА в отдельных режимах с учетом меток 
включения тех или иных режимов функционирования КА.

Контроль результатов ввода можно проводить с помощью гра
фического представления циклограмм работы КА на отдельных ре
жимах. Для этого надо щелкнуть мышкой на кнопке "Показать гра
фики циклограмм?". В результате появится окно программы "Графи
ки циклограмм", внешний вид которого представлен на рис. 8.5.

В этом окне имеются кнопки "Астроориентация", "Маршрут", 
"Заключ. режим" и другие кнопки. Щелкнув на эти кнопки "мыш
кой", в поле окна появляется циклограмма соответствующего режи-
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ма работы КА. После щелчка "мышкой" на кнопке "За виток" окна 
"Графики циклограмм" появляется график циклограммы работы КА 
за виток (рис. 8.6).

&  Г раф ики  ц и кл о гра м м

Р а с ч е т
циклограмм

Пщ

Маршрут 

Заключ. режим

ВРЯ

Реж. раб. в тени

Циклограмма режима

Рис. 8.5. Окно программы "Графики циклограмм" для контроля 
энергопотребления КА на отдельных режимах функционирования
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Is? Г рафики циклограмм

Назад

Циклограмма режима

О 1 ООО 2  ООО 3  ООО 4  ООО 5  ООО б  ООО 7  ООО
Время, с

Рис. 8.6. Окно программы "Графики циклограмм" с графиком цик
лограммы работы аппаратуры космического аппарата за виток 
После ввода необходимых данных необходимо щелкнуть "мыш

кой" на кнопке "Ввод ИД" и далее на кнопке "Расчет". В результате 
начинается процесс расчета и на форме "Параметры СЭП" отобра
жаются результаты этого расчета в динамике (рис. 8.7). Текущая ем
кость (степень "заряженности") аккумуляторных батарей отобража
ется также в процентах на специальной диаграмме.
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fc? Парметры СЭП

Назад

Введите исходные данные по НЭП 

Количество панелей

Длина панели, м [gjg

Ширина панели, м [gjg

Удельная мощность, I -| 713 
Вт/кв.м

Деградация %/год

Предельный ток 
нагрузки, А

Введите обновленные ввод и д  
исходные данные ________ I

Результаты расчета
Потребляемая мощность, Вт

Потенциальная мощность 
[текущая) от ФП СБ, Вт

КА находится на/в

Количество отсканированных [q-  
объектов на витке

Т ок в цепи потребления, А

КПД автоматики потоку заряда ЕЕ [оГэ 

КПД автоматики потоку разряаа Ig.g

0.9КПД комплекса автоматики 
стабилизации напряжения

Средняя мощность собственного 11 ПО I
энергопотребления СЭП, Вт

Предельный угол 
работоспособности СБ, град

Средняя мощность СОТР, Вт

Ток заряда ЕЕ, А

Заряженность ББ, Ачас 

[240

Режим астроориентации I 
Режим подготовки |q

Маршрутный режим Jq-

Заключительный режим Jo"" 

Передача СпИ через ВРЯ [q-  

Режим теневого участка |q

Ввод геометрии Ка |

■ п г
Ток разряда Б Б, А

Рис. 8.7. Окно программы "Параметры СЭП" с результатами 
расчета параметров системы электропитания в динамике

Следует отметить, что график циклограммы работы аппаратуры 
КА за виток изменяется в динамике в процессе работы программы. 
Динамику изменения параметров графиков циклограмм можно уви
деть, если переключиться на форму "Графики циклограмм" и нажать 
кнопку "За сутки".

В качестве примера на рис. 8.8 показано окно программы с ре
зультатами расчета энергобаланса за один виток полета моделируе
мого космического аппарата.
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7 1 Э н е р г о б а л а н с

Поступление энергии от С Б

j 1 500

■ 1 ООО )
f 500

500 1 ООО 1 500 2 ООО 2 500 3 ООО 3 500 4 ООО 4 500 5 ООО
Время, с

Потребление энергии

500 1 ООО 1 500 2 ООО 2 500 3 ООО 3 500 4 ООО 4 500 5 ООО
Время, с

Уровень заряда аккумулятора

500 1 ООО 1 500 2 ООО 2 500 3 ООО 3 500 4 ООО 4 500 5 ООО
Врем я,с

Номер витка

I7 3
Вывод

графиков

Выход в главное 
меню

- Э нергобаланс------

(* Для одного витка

С  Для всех витков

Рис. 8.8. Окно программы с результатами расчета энергобаланса 
за один виток полета космического аппарата

ЗА КЛЮ ЧЕН И Е

В настоящем учебном пособии рассмотрены вопросы моделиро
вания энергобаланса на борту космического аппарата и влияния это
го баланса на показатели производительности космической системы 
наблюдения. С помощью разработанного программного обеспечения 
можно задавать исходные данные по циклограммам работы отдель
ных приборов на основных режимах функционирования космиче
ского аппарата и анализировать влияние параметров системы элек
тропитания и других характеристик КА на показатели производи
тельности космической системы наблюдения.

Многие вопросы в этом учебном пособии не затрагивались из-за 
ограниченности объема пособия. Желающих более подробно изу
чить некоторые частные вопросы отсылаем к списку использован
ных источников.

169



СПИСОК ИСПОЛЬЗОВАННЫХ источников
1. Куренков, В. И. Основы устройства и моделирования целево

го функционирования космических аппаратов наблюдения: учеб. 
пособие / В. И. Куренков, В. В. Салмин, Б. А. Абрамов. -  Самара: 
Изд-во Самар, гос. аэрокосм, ун-та, 2006. -  296 с.

2. Космические аппараты систем зондирования поверхности 
Земли: Математические модели повышения эффективности КА /
А. В. Соллогуб, Г. П. Аншаков, В. В. Данилов; под ред. Д. И. Козло
ва. -  М.: Машиностроение, 1993. -  368 с.

3. Остославский, И. В. Динамика полета. Траектории летатель
ных аппаратов / И. В. Остославский, И. В. Стражева. - М.: Машино
строение, 1969. - 500 с.

4. Феодосьев, В. В. Основы техники ракетного полета 
/ В. В. Феодосьев. - М.: Наука. Главная редакция физико-
математической литературы, 1979. -  496 с.

5. Конструирование автоматических космических аппаратов / 
Д. И. Козлов, Г. П. Аншаков, В. Ф. Агарков и др.; под ред. 
Д. И. Козлова. -  М.: Машиностроение, 1996. -  448 с.

6. Сферическая тригонометрия. Малая Советская Энциклопедия. 
3-е изд. / гл. ред. Б.А. Введенский. - М.: Государственное научное 
изд-во «Большая Советская Энциклопедия», 1960. Т8. - 1270 с.

7. Инженерный справочник по космической технике / ред. колле
гия: И. И. Караваев, А. А. Кудряшов, А. П. Лимаренко и др.; под общ. 
ред. А. В. Солодова. - М.: Министерство обороны, 1969. -  693 с.

8. Рвачев, В. Л. Геометрические приложения алгебры логики. 
/ В. Л. Рвачев. - Киев: Техника, 1967. -212 с.

9. Гаврилов, В. Н. Автоматизированная компоновка приборных 
отсеков летательных аппаратов / В. Н. Гаврилов. - М.: Машинострое
ние, 1988. - 137 с.

10. Основы синтеза систем летательных аппаратов. 2-е изд., доп. 
и перераб. / А. А. Лебедев, Г. Г. Аджимамудов, В. Н. Баранов и др.; 
под ред. А. А. Лебедева. -  М.: Изд-во МАИ, 1996. -  444 с.

170



11. Ильичев, А. В. Эффективность проектируемых элементов 
сложных систем: учеб. пособие / А. В Ильичев, В. Д. Волков, 
В. А. Грущанский. -  М.: Высш. шк., 1982. -  280 с.

12. Основы синтеза систем летательных аппаратов: учеб. посо
бие для студентов втузов / А. А. Лебедев, В. И. Баранов, В. Т. Боб- 
ронников и др.; под ред. А. А. Лебедева. -  М.: Машиностроение,
1987 .-224  с.

13. Надежность и эффективность в технике: справочник. В 10 т. 
/ред . совет: В. С. Авдуевский (предс.) и др. -  М.: Машиностроение,
1988. Т. 3. Эффективность технических систем / под общ. ред. 
В. Ф. Уткина, Ю. В. Крючкова. -  328 с.

14. Ханцеверов, Ф. Р. Моделирование космических систем изу
чения природных ресурсов Земли / Ф. Р. Ханце веров, В. В Остро- 
ухов. -  М.: Машиностроение, 1989. -  264 с.

15. Авдуевский, B.C. Космическая индустрия. 2-е изд., перераб. 
и доп. / B.C. Авдуевский, Г.Р. Успенский. - М.: Машиностроение,
1989 .-568  с.

16. Гонин, Г. Б. Космические съемки Земли / Г. Б. Гонин -  Л.: Недра, 
1989.-252 с.

17. Лебедев, А. А. Космические системы наблюдения 
/А . А Лебедев, О. П. Нестеренко. -  М.: Машиностроение, 1991. -  
224 с.

18. Методические и организационно-технические вопросы на
дежности космических аппаратов: конспект лекций / В. И.Куренков, 
В. И. Кузнецов, В. А. Капитонов др. - Самара: Самар, гос. аэрокосм, 
ун-т, 1997. - 42 с.

19. Управление космическими аппаратами зондирования Земли: 
Компьютерные технологии / Д. И. Козлов, Г. П. Аншаков, 
Я. А. Мостовой и др. -  М.: Машиностроение, 1998. -  368 с.

20. Спутниковые системы мониторинга. Анализ, синтез и управ
ление / М. Н. Красильщиков, В. Т. Бобронников и др.; под ред. В. В. 
Малышева. -  М.: Изд-во МАИ, 2000. -  568 с.

21. Основы проектирования летательных аппаратов (транспорт
ные системы): учебник для технических вузов / В. П. Мишин, 
В. К. Безвербый, Б. М. Панкратов и др.; под ред. В. П. Мишина. -  М.: 
Машиностроение, 1985. -  360 с.

171



22. Куренков, В. И. Методы расчета надежности космических 
аппаратов: конспект лекций / В. И. Куренков. - Самара: СГАУ, 1998. 
-  80 с.

23. Зубов, В. С. Справочник программиста. Базовые методы ре
шения графовых задач и сортировки / В. С. Зубов. - М.: Информаци
онно-издательский дом «Филинъ», 1999. -  256 с.

24. Матиясевич, Л. М. Введение в космическую фотографию 
/ Л. М. Матиясевич. -  М.: Недра, 1989. -  149 с.

25. Эльясберг, П. Е. Введение в теорию полета искусственных 
спутников Земли / П. Е. Эльясберг. - М.: Наука, 1965. -  540 с.

26. Бронштейн, И. Н. Справочник по математике /И . Н. Брон
штейн, К. А. Семендяев. - М.: Еосударственное изд-во физ.-мат. лите
ратуры, 1959. - 610 с.

27. Захаров, Ю. А. Проектирование межорбитальных космиче
ских аппаратов. / Ю. А. Захаров. - М.: Машиностроение, 1984. -432 
с.

28. Еугцин, В. Н. Основы устройства космических аппаратов: 
учебник для вузов / В. Н. Еугцин. - М.: Машиностроение, 2003. -  272 с.

29. Друшляков, Ю. И. Теоретические основы программирова
ния: учеб. пособие / Ю. И. Друшляков, И. В. Ежкова. -  М.: МАИ, 
1986.-61 с.

30. Путилов, К.А. Курс физики / К.А. Путилов. - М.: Еосударст
венное изд-во физ.-мат. литературы, 1963. Т. I. - 560 с.

31. Толяренко, Н. В. Основы проектирования орбитальных стан
ций: учеб. пособие / Н. В. Толяренко. -  М.: Изд-во МАИ, 1994. -  64 
с.

32. Абрамов, Б. А. Модели и алгоритмы для проектного анализа 
показателей эффективности космической системы детального и опе
ративного наблюдения: сб. науч. тр. ГЕПТРКЦ «ЦСКБ-Прогресс» 
/ Б. А. Абрамов, В. И. Куренков, В. В. Салмин. - Самара: ГНПРКЦ 
«ЦСКБ-Прогресс», 2004. Вып. 3. - С. 39-45.

33. Маламед, Е. Р. Конструирование оптических приборов кос
мического базирования: учеб. пособие / Е. Р. Маламед. - СПб.: 
СПбЕИТМО (ТУ), 202. - 291 с.

34. The Pleiades System High Resolution optical satellite and its 
performances / L. Perret, E. Boussarie, I. M. Lachiver (CNESS),

172



P. Damilano (ASTRIUM). 53rd International Fstronautical Congress (13- 
19 Oktober, 2002, Houston). - Houston: 2002.

35. Бороздин, В. H. Гироскопические приборы и устройства сис
тем управления: учеб. пособие для вузов / В. Н. Бороздин. - М.: Ма
шиностроение, 1990. - 272 с.

36. Абрамов, Б. А. Имитационное моделирование энергобаланса 
космических аппаратов высокодетального и оперативного наблюде
ния: сб. тезисов, докладов 8-й междунар. конф. «Системный анализ и 
управление» (Евпатория, 29.06 -  0.6.07.2003 г.) / Б. А. Абрамов,
В. В Салмин, В. И. Куренков. - М.: МАИ. - С. 95-96.

37. Космическая оптоэлектронная съемка поверхности Земли с 
высоким разрешением. Справочно-аналитическое издание / под ред. 
Ю. А. Подъездкова. - М.: Радиотехника, 2004. - 76 с.

38. Космическая съемка Земли. Справочно-аналитическое издание 
/ под ред. Ю. А. Подъездкова. - М.: Радиотехника, 2006. - 357 с.

39. Белоконов, В. М. Основы теории полета космических аппа
ратов: конспект лекций / В. М. Белоконов. - Самара: Изд-во Самар, 
гос. аэрокосм, ун-та, 2006. -77 с.

40. Перспективы использования космических средств дистанци
онного зондирования Земли на период до 2010 года в интересах со
циально-экономического развития субъектов РФ / Г. М. Полищук, 
Н. Н. Дубовец, А. Ф. Дудкин и др.: //IV Междунар. конф.-выставка. 
Малые спутники. Новые технологии. Миниатюризация. Области эф
фективного применения в XXI веке. (Май 31- июнь 4 2004 г.). Кн. 1, 
г. Королев Московской обл. - С. 256-263.

173



Учебное издание

Куренков Владимир Иванович 
Салмин Вадим Викторович 

Абрамов Борис Анатольевич

МОДЕЛИРОВАНИЕ ЦЕЛЕВОГО ФУНКЦИОНИРОВАНИЯ 
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ НАБЛЮДЕНИЯ 
С УЧЕТОМ ОБЕСПЕЧЕНИЯ ЭНЕРГОБАЛАНСА

Учебное пособие

Технический редактор А. Г. П р о х о р о в  
Редакторская обработка Н. С . К у п р и я н о в а  

Корректорская обработка Л. Я. Ч е г о д а е в а  
Доверстка В. С. Т е л е п о в а

Подписано в печать 10Л0.07 г. Формат 60x84 1/16. 
Бумага офсетная. Печать офсетная.

Уел. печ. л. 10,0.
Тираж 120 экз. Заказ . ИП-72 / 2007

Самарский государственный 
аэрокосмический университет. 

443086 Самара, Московское шоссе, 34.

Изд-во Самарского государственного 
аэрокосмического университета. 

443086 Самара, Московское шоссе, 34.


