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Заключение. В статье представлено формирование проектного облика ТРН, 

рассчитана стартовая масса и масса составляющих, найдены тяга двигательных 

установок и оптимальное число ступеней, подобрана полезная нагрузка, которую 

способна вывести ТРН с учётом ограничений, накладываемыми условиями полё-

та. Рассчитаны центровочные и инерционные характеристики. Были также улуч-

шены полученные значения устойчивости (управляемости) путём внедрения в 

компоновку стабилизаторов. 
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        Введение 

Солнечный парус – приспособление, использующее давление солнечного 

света на отражающую поверхность для приведения в движение космического ап-

парата (КА) [1]. С помощью солнечных парусов КА может продолжать ускорять-

ся до тех пор, пока на него давит свет. В солнечной системе давление света на па-
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рус происходит на протяжении всего перелёта. Это означает, что КА, движимые 

солнечными парусами (КАСП), могут достигать таких скоростей, которых прак-

тически невозможно достичь с помощью химических ракет. 

Активное управление положением солнечного паруса необходимо для регу-

лировки силы давления солнечного излучения для изменения траектории и 

управления орбитой. 

Целью работы является разработка процедуры определения оптимальной 

функции включения-выключения управления КАСП при минимальном времени 

перелёта. 

Математическая модель движения. Стартовой орбитой является круговая 

гелиоцентрическая траектория, совпадающая с орбитой Земли. Для описания ге-

лиоцентрического движения КАСП используется плоская полярная система ко-

ординат. 

Рассмотрим солнечный парус с идеально отражающей поверхностью со сто-

ронами a и b, а также с наличием управляющих поверхностей шириной h и дли-

ной a. В таком случае будет 2 варианта работы, управляющих поверхностей. При 

1    управляющие поверхности полностью поглощают фотоны. При 1    

плёнка полностью прозрачна и, соответственно, является идеально отражающей 

поверхностью. При 0   обе поверхности находятся в одинаковом состоянии и, 

следовательно, управляющего момента не возникает. Таким образом, поперемен-

ным включением и выключением соответствующих поверхностей на парусе по-

является возможность совершать необходимые для межпланетного перелёта ма-

нёвры. 

Система дифференциальных уравнений, описывающих управляемое движе-

ние КАСП имеет следующий вид. 
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Здесь r  – текущее расстояние от КА до притягивающего центра,   – текущая уг-

ловая дальность КА, rV  – проекция скорости КА на радиус вектор, V  – проекция 

скорости КА на трансверсальное направление,   – величина гравитационного 

параметра Земли, ,ra a  – компоненты управляющего ускорения,   – угол меж-

ду радиус-вектором гравитационный центр – КА и нормалью к плоскости паруса, 

z  – текущая угловая скорость КА, z  – угловое ускорение. 

Задача баллистической оптимизации сформулирована следующим образом. 

[2]. Определить вектор функции управления ( )u t U  и вектор баллистических 

параметров перелёта b B , доставляющие при заданной массе космического ап-

парата с солнечным парусом минимальное время перелёта и обеспечивающие 

выполнение целевой задачи проекта, описываемой множеством допустимых фа-

зовых координат аппарата ( ) :x t X  

 0
,

min , ( ) , ( ), .opt
u U b B

Т T M fixe x t X u t b
 

    

Для определения оптимального закона изменения угла управления вектором 

ускорения ( )u t , а следовательно функции включения-выключения управляющих 

плоскостей opt  требуется перейти к вариационной задаче об оптимальных по 

быстродействию перелётах между круговыми компланарными орбитами.  

Найдём максимальное по быстродействию управление в соответствии с 

принципом максимума Понтрягина. 
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Рассмотрим задачу пролёта орбиты Марса без выравнивания скорости. 
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Рассмотрим задачу перелёта к орбите Марса с выравниванием скорости. 

0

0

0

0

0

1 . .;

;

0;

1;

;

0.

r r

z

r r а е

V V

V V 

 

 



 




  


 
 




 

1

2

3

4

5

6

;

0;

;

;

;

.

min

r

z

r

V

V

к

y

y

y

y

y

t T y


























 



 




  

 

min

;

;

;

;

;

.

п

r п

п

z

t

r r

unfix

V V

V V

unfix

unfix
















 



 




  

;

0;

;

;

0;

0.

r

z

r

V

V

unfix

unfix

unfix

























 



 




 

 

Результаты моделирования 

 
Рис. 1. Траектория КАСП 

    при пролёте Марса 

 
Рис. 2. Траектория КАСП  

при выравнивании 

скорости на орбите Марса 

 

 
Рис. 3. Изменение угловой скорости 

КАСП при пролёте Марса 

 
Рис. 4. Изменение функции  

включения-выключения управляющих 

плоскостей   при пролёте Марса 
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Рис. 5. Изменение сопряжённой 
   

при выравнивании скорости  

на орбите Марса 

 

 

Рис. 6. Изменение функции  

включения-выключения управляющих 

плоскостей   при выравнивании  

скорости на орбите Марса 

 

Заключение 

В работе описана математическая модель управляемого движения КАСП 

при использовании управляющих поверхностей. Описана математическая модель 

углового движения КАСП, необходимого для осуществления оптимального пере-

лёта с орбиты Земли на орбиту Марса. Проведён баллистический расчёт пролёта 

КАСП орбиты Марса, а также перелёта к Марсу с выравниванием скорости. 
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ОПТИМИЗАЦИЯ ГЕЛИОЦЕНТРИЧЕСКИХ ПЕРЕЛЁТОВ  

КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ С РАЗНОТИПНЫМИ  

ЭЛЕКТРОРАКЕТНЫМИ ДВИГАТЕЛЯМИ 

Одним из путей повышения массовой эффективности космических перелё-

тов является использование маршевой двигательной установки (ДУ) на базе элек-

троракетных двигателей, обладающих высокой скоростью истечения. Такие ДУ 

требуют наличия на борту энергоустановки повышенной мощности. Панели сол-

нечных батарей, хорошо зарекомендовавшие себя в околоземном пространстве, 


