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Введение

При проектировании космических систем дистанционного зондиро-

вания Земли (КС ДЗЗ) инженер вынужден учитывать ряд факторов,
требований и ограничений. Эти ограничения в конечном счете и опреде-

ляют область возможных решений проектной задачи. Несколько упро-

щая ситуацию, их можно разделить на две группы.

Первая группа
— это множество ограничений, налагаемых приро-

дой и технологией космического аппаратостроения. К ним относят, в

том числе, баллистические ограничения: ограничения на высоту и на-

клонение орбиты космического аппарата (КА), вытекающие из предель-

ных возможностей ракеты-носителя, КА и аппаратуры бортового изме-

рительного комплекса КА (БИК КА); необходимость размещения на КА

некоторого запаса топлива для компенсации падения высоты орбиты
вследствие атмосферного торможения; необходимость учета прецессии

орбиты вследствие несферичности Земли; ограничения на время старта

ракеты, обеспечивающие требуемые условия освещенности обследуемых
территорий. Вторая группа

- это множество ограничений и требова-
ний Технического задания. Может случиться, что множества решений,

удовлетворяющих всем этим требованиями, не пересекаются. В этом

случае на этапе системного проекта взаимоотношения Разработчика и

Заказчика перетекают в область итерационных компромиссов с целью

нахождения допустимого решения. В конечном счете с учетом и на

основании всех этих требований и ограничений определяются структура
и функции КС, ее орбитальная группировка и земной сегмент, баллисти-

ческое построение, параметры бортовых служебных систем и целевой

аппаратуры, устанавливаются диапазоны изменения основных тактико-

технических характеристик, обеспечивающих выполнение космической

системой ее целевого назначения.

В создании КА принимают участие специалисты разного профиля:

проектанты, конструкторы, аэродинамики, прочнисты, баллистики, ра-

диотехники, двигателисты, физики, управленцы и т.д. Разные науки,

разные специальности, но при проектировании КА инженеры говорят
на одном «техническом языке». 1/1 в этой связи необходимо отметить,

что студенты радиотехнических специальностей, приступая к работе по

космической тематике, испытывают определенные трудности, так как

не владеют терминологией и основными сведениями из баллистики и

динамики полета. А обойтись без этого невозможно, потому что косми-

ческий аппарат
— это аппарат летающий. Отметим сразу, что здесь речь

идет о достаточно элементарных сведениях, которые тем не менее спе-

циалист аэрокосмической отрасли должен знать, так как они, образно
говоря, составляют «азбуку» космических технологий. В свое время бы-
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4 Введение

по издано достаточное количество литературы по указанной тематике,
однако она предназначена для специалистов по космической баллисти-

ке и не может быть использована для первоначального ознакомления

с предметом инженерами и студентами радиотехнических специально-

стей. Данная книга имеет своей целью заполнить образовавшуюся нишу
и с помощью элементарного математического аппарата познакомить сту-

дентов с важнейшим классом орбит — круговых солнечно-синхронных

кратных, которые часто используются для построения КС ДЗЗ. Теоре-
тический материал плюс задачи с решениями достаточно подробно осве-

щают эту тему. Приводятся основные необходимые сведения и опреде-

ления из космической баллистики.

Книга представляет собой конспект семестрового курса, прочитан-

ного авторами на кафедре «Космические информационные технологии»

факультета «Радиотехнические системы и устройства» Московского ин-

ститута радиотехники, электроники и автоматики из расчета одна лекция

плюс одно семинарское занятие в неделю. Она подготовлена на основе

одноименного учебного пособия, изданного в МИРЭА в 2004 г. Исполь-

зование книги позволяет войти в жесткие временные рамки лекционного

курса благодаря экономии лекционного времени за счет ссылок на име-

ющиеся в ней иллюстрации, графики и упражнения.

Часть материала книги кажется изложенной излишне подробно.
Авторы объясняют это тем, что книга не только сообщает студенту опре-
деленные сведения, но и служит руководством для выполнения расчет-

ных работ. Поэтому приходится до минимума сокращать расстояние от

книги до компьютерной программы. Решение задач является обязатель-

ным, так как в них дана часть теоретического материала.

Авторы выражают искреннюю признательность В.Н. Почукаеву, по-

мощь которого при подготовке рукописи вышла далеко за рамки фор-
мального рецензирования, О.Г. Сытину как рецензенту книги и соавтору

глав 8 и 9, А.И. Назаренко, написавшему раздел 9.6, и А.И. Звереву,
принявшему участие в обсуждении рукописи. Эта книга не вышла бы в

свет без действенной технической и организационной помощи ГА. Дми-
триева, которому мы выражаем особую благодарность.



Часть первая

Глава 1

Основные понятия и определения

Площадь кривой есть непрестанно рождающе-

еся количество, увеличивающееся непрерывной

флюксией, пропорциональной ординате кривой

И. Ньютон. Математические начала нату-

ральной философии. 1687.

В 1665 г. только что окончивший колледж 22-летний бакалавр
И. Ньютон (1643-1727), спасаясь от эпидемии чумы, уехал из Кэмбри-
джа в деревню. В последующие два года он сделал три своих главных

открытия: дифференциальное и интегральное исчисление, объяснение

природы света и закон всемирного тяготения. На пороге XVIII столетия

Ньютон соединил мощные математические методы с данными астроно-
мических наблюдений и основал Небесную механику, подведя итог ис-

следованиям Птолемея, Коперника, Тихо Браге, Кеплера, Галилея.
Из законов Ньютона следует, что в центральном гравитационном

поле ИСЗ движется по окружности, эллипсу, параболе или гиперболе
(центральное поле — это гравитационное поле точечной массы или од-

нородной сферы). При этом траектория лежит целиком в неподвижной

плоскости, проведенной через начальное направление скорости и центр

Земли. Если начальная скорость не превышает некоторую величину,
то траектория представляет собой эллипс, причем центр притяжения

находится в одном из его фокусов (мы далее будем говорить только

о частном случае эллиптических орбит-круговых орбитах). Если тра-

ектория не пересекается с поверхностью Земли, то космический аппа-

рат является искусственным спутником Земли. Баллистические ракеты

движутся по эллиптическим траекториям, пересекающим поверхность
Земли. Пассивное движение в центральном поле тяготения называют

кеплеровским движением, а траектории объединяют под общим назва-

нием кеплеровских орбит.
Поле Земли только в первом приближении может рассматриваться

как центральное. Полярное сжатие (сплющенность) Земли и неравно-

мерность распределения масс делают гравитационное поле отличным от
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центрального и оказывают динамическое воздействие на орбиту ИСЗ, в

результате чего она отличается от окружности или эллипса. Спутник
«прижимается» к Земле, пролетая над областями с более тяжелыми

породами и поднимается над более «легкими» областями, отклоняется

вправо или влево, притягиваясь к аномальным массам, плоскость орби-
ты не остается неподвижной относительно инерциального пространства.

Для наглядного представления движения спутника относительно

земного наблюдателя строят проекцию траектории полета на поверх-

ность Земли. Эту проекцию называют трассой полета ИСЗ. Часть орби-
ты между двумя последовательными прохождениями восходящего узла

называют витком орбиты. За счет суточного вращения Земли восходя-

щие узлы трассы на каждом витке смещаются по экватору в западном

направлении (Земля вращается против часовой стрелки, если смотреть

с Северного полюса). Величина этого смещения за один виток называ-

ется межвитковым расстоянием. Оно определяется угловой скоростью

суточного вращения Земли, наклонением орбиты и периодом обраще-
ния ИСЗ. Может случиться, что через N суток трасса ИСЗ полностью

повторяется, т.е. совпадает с той, что была N суток назад. Орбиты,
обладающие таким свойством, называют орбитами N-суточной кратно-

сти. Слово «кратность» здесь употреблено потому, что у этих орбит
период обращения кратен периоду вращения Земли вокруг своей оси

(точное определение кратности дано в гл. 5).
Движение ИСЗ как материальной точки описывается шестью обык-

новенными нелинейными дифференциальными уравнениями первого

порядка
—

уравнениями динамики Ньютона. В правых частях урав-

нений стоят действующие на ИСЗ силы притяжения Земли, атмосфер-
ного воздействия, тяги маршевых двигателей. Кроме того, здесь мо-

гут быть силы, вызванные влиянием Солнца и планет, силы от орга-

нов управления аппаратом, а также некоторые «условные силы», по-

являющиеся из-за специфичности системы координат, в которой рас-

сматривается движение. Чтобы проинтегрировать уравнения движения

(в терминах теории дифференциальных уравнений — решить задачу Ко-

ши), надо иметь шесть начальных условий: положение т(^о) и скорость

V(*o) ИСЗ в начальный момент времени t = *o- Шестимерный вектор

(т(2), V(2)) называют вектором состояния КА. Задавая его в момент

t — to и интегрируя уравнения движения, мы получаем вектор состо-

яния КА в любой интересующий нас момент времени t в той системе

координат, в которой записаны уравнения движения. Впрочем, состо-

яние КА можно задавать не только вектором (т(^), V(<)). В небесной

механике орбиту традиционно описывают другими шестью параметра-

ми — элементами орбиты (рис. 1.1):
• a
— большая полуось и е — эксцентриситет характеризуют размер

и форму орбиты в ее плоскости;

• П — долгота восходящего узла, i — наклонение \л и — аргумент

перигея характеризуют положение орбиты в пространстве;
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Рис. 1.1. Элементы круговой орбиты ИСЗ: X-^Y^Z^ — геоцентрическая

инерциальная экваториальная система осей координат (СК № 1); XTpYTpZrp
—

гринвичская вращающаяся система координат (СК № 2); т — радиус-

вектор КА; V — вектор скорости КА; О. — долгота восходящего узла орбиты
в Х7У72Г7; i — наклонение орбиты КА; Л — географическая долгота КА

в СК № 2; v?
— географическая широта КА; и — аргумент широты КА

• т — момент времени, когда спутник находился в перигее. Вместе с

текущим временем / характеризует положение спутника на орбите.
Удобство этих параметров, кроме, конечно, их наглядности, состоит

еще и в том, что они для кеплеровского движения
— величины посто-

янные. Вектор состояния ИСЗ в любой момент времени может быть

выражен через постоянные элементы орбиты с помощью известных со-

отношений кеплеровского движения. Кеплеровскую модель движения

используют для проектных, приближенных расчетов. Для точного про-

гноза движения необходим точный учет сил, действующих на КА. В

результате модель становится более сложной, движение не кеплеров-

ским, возмущенным, а элементы орбиты уже не постоянными, а меня-

ющимися со временем: a(t), e{t), Q(t) и т.д. Теперь задача прогнози-

рования движения ИСЗ сводится, во-первых, к нахождению уравнений,
описывающих изменение элементов орбиты во времени, и, во-вторых,

к интегрированию этих уравнений.
В небесной механике [5] принято называть уравнения для перемен-

ных элементов орбиты — уравнениями в оскулирующих элементах, а

сами переменные элементы a(t), e(t), Q(t) и т.д.
—

оскулирующими
элементами. После нахождения оскулирующих элементов, вектор со-

стояния (v(t), V(t)) находится через них по тем же формулам, что и

в невозмущенном кеплеровском движении. Как касательная, которая
есть наилучшее линейное приближение к кривой в заданной точке х,

так и оскулирующий эллипс есть наилучшее кеплеровское приближение
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Рис. 1.2. К определению поля зрения, полосы захвата, полосы обзора аппаратуры
КА и углов прокачки линии визирования (ЛВ)

к реальному движению в заданный момент времени t. Как в случае с

касательной нужно отыскивать новую производную при изменении ар-

гумента х, так же надо отыскивать новый оскулирующий эллипс при
изменении момента оскуляции t. Таким образом, в небесной механи-

ке считают, что ИСЗ всегда движется по эллипсу, который непрерывно
меняется, оставаясь, однако, в любой момент эллипсом. Это позво-

ляет в исследованиях не отказываться от простой и хорошо изученной

модели эллиптического движения.

Положение любой точки в СК № 1 задается двумя угловыми коор-

динатами: прямым восхождением а, измеряемым от оси Х7 в плоскости

экватора против часовой стрелки до меридиана точки, и склонением <5,

совпадающим с географической широтой (р.
Напомним широко используемые понятия полосы захвата и поло-

сы обзора бортовой аппаратуры КА (рис. 1.2). Полоса захвата аппа-

ратуры КА определяется величиной ее поля зрения. Полоса обзора
аппаратуры КА определяется размером полосы захвата и максималь-

ным углом отклонения линии визирования от направления на центр

Земли (углом прокачки) вследствие либо разворотов самого КА, ли-

бо разворотов платформы, на которой аппаратура установлена, либо

поворотов оптических элементов, например, зеркал, управляющих по-

ложением поля зрения [3].
Приведем значения некоторых часто используемых констант:

//
= 3,98601 • 105 км3/с2 — гравитационный параметр Земли;

Ji — 1,082628 • 10""3 — безразмерный коэффициент, характеризую-

щий форму Земли, сплюснутую у полюсов. Разность между экватори-

альным и полярным радиусами примерно 21 км. «Механическая» мо-

дель Земли —однородный шар с надетым на него на экваторе обручем.
Поле тяготения однородного шара центральное] обруч возмущает поле
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тяготения шара и поэтому реальное поле тяготения Земли нецентраль-

ное (хотя в первом приближении его можно считать центральным);
Re = 6378,14 км — экваториальный радиус Земли. Далее в расче-

тах будем полагать Землю сферой радиуса Re\
Тсс = 86400 с — продолжительность средних солнечных суток (или

просто суток), т.е. периода обращения Земли вокруг своей оси (в «суточ-
ном» движении) относительно направления из центра Земли на Солн-

це. Суточное вращение Земли происходит против часовой стрелки, если

смотреть с Северного полюса;

Тг = 365,2422 суток
—

продолжительность тропического года, т.е.

времени, в течение которого Земля совершает один полный оборот в

своем годичном движении вокруг Солнца. Движение происходит в плос-

кости эклиптики, наклоненной к плоскости экватора Земли (небесного
экватора) под углом 23,5°. На линии пересечения плоскости эклипти-

ки и плоскости экватора расположены точки весеннего у и осеннего

равноденствия',

Тзс = 86164 с — продолжительность звездных суток, т.е. перио-

да обращения Земли вокруг своей оси (в ее «суточном» движении) от-

носительно инерциального пространства (относительно «неподвижных

звезд»). Таким образом, звездные сутки приблизительно на 4 мину-
ты меньше солнечных суток;

Тдр — драконический период обращения спутника — интервал вре-
мени между двумя последовательными прохождениями КА восходящего

узла. Для орбиты нулевой высоты Тдр = 84,4 мин; до высоты 1000 км

период увеличивается примерно на 1 мин каждые 50 км.

cjc = 2тг/(ГгТсс) = 0,199106 • 10~6 рад/с = 360°/365,2422 суток =

0,9856 °/сутки — средняя угловая скорость орбитального движения Зе-

мли вокруг Солнца (в плоскости эклиптики);
и3 = 360°/86164 с = 361°/86400 с = 7,2921235 • 10"5 рад/с » 1°

за 4 мин — средняя угловая скорость суточного вращения Земли вокруг
оси относительно инерциального пространства (см. гл. 2);

г ,. fа, если а целое;

[а] — целая часть а; |а]+ = < r„i , •, e/>nll _

шл ,,лпллLJ ^ *LJ LlaJ"T"l> если а не целое.

Задача 1.1. ИСЗ на круговой орбите не падает на Землю, потому

что сила притяжения спутника Землей

G = iim/{Re + h)2
уравновешивается центробежной силой

Т = mV2/(Re + ft).
Приравнивая эти силы, находим скорость спутника на высоте h над

Землей (первая космическая, или круговая скорость ИСЗ):

у- Г^~
\J(Re + hy

Найдите ошибку в рассуждениях.
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Измерение времени

Существуют люди, которые утверждают, что...

Земля вращается вокруг своей оси с запада на во-

сток, делая один оборот в сутки... И правда, ни-

что не мешает для большей простоты допустить

это. Но эти люди не сознают... что в резуль-

тате этого все предметы, не опирающиеся на Зе-

млю, должны казаться совершающими такое же

движение в обратном направлении; ни облака, ни

другие летящие или парящие объекты никогда не

будут видимы движущимися на восток, посколь-

ку движение Земли к востоку будет отбрасывать
их... в обратном направлении.

К. Птолемей. Александрия. II век н.э.

Пришедший к нам из прошлого способ измерения времени связан

с изучением видимого движения Солнца и звезд по небесной сфере.
Следуя создателю «теории неба», величайшему астроному, математику,
физику и философу К. Птолемею, в наших рассуждениях мы полагаем,

что Солнце и звезды вращаются вокруг неподвижной Земли и течение

времени связываем с изменением видимого положения Солнца или звезд

на небе. Угол, который направление на Солнце (звезду) образует с плос-

костью некоторого меридиана, определяет местное солнечное (звездное)
время на данном меридиане. Таким образом, измерение времени фак-
тически сводится к измерению углов на небесной сфере. Радиус небес-
ной сферы — произвольный, ее центр расположен в точке наблюдения

(т.е. в Вас) и совпадает в силу малости радиуса Земли по сравнению с

расстоянием до Солнца и звезд с центром Земли.

Орбитальное («годовое») движение Земли вокруг Солнца являет-

ся причиной различия звездного и солнечного времени [8]. Звездные
сутки меньше солнечных, так как за звездные сутки Земля в суточном

вращении поворачивается вокруг своей оси относительно инерциального

пространства на угол 27Г, а за солнечные сутки
— на угол (р « (27r-f 1°)

(рис. 2.1). Разница в 1° появляется за счет того, что точка Земли Л, вре-
мя в которой мы измеряем, повернувшись в суточном вращении точно

на угол 360°, перейдя в положение А\ и «прожив» свои звездные сутки,
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Рис. 2.1. К понятию солнечных и звездных суток

тем не менее солнечные сутки не заканчивает: направление на Солнце
она пересечет в точке Ач еще через t « 4 минуты, повернувшись еще на

<р « 1 градус (точное значение равно 360°/365,2422 суток = 0,9856°
за средние солнечные сутки).

Мы вынуждены говорить о средних, а не истинных солнечных сут-

ках, потому что годовое движение Земли относительно Солнца не явля-

ется равномерным. В результате истинные солнечные сутки в течение

года имеют различную длительность и не удобны для практической дея-

тельности человека. Поэтому для измерения времени вводится понятие

средних солнечных суток, связанных с движением условного «среднего

экваториального Солнца» — фиктивной точки, равномерно движущей-
ся по экватору в ту же сторону, что и реальное Солнце по эклиптике, и

совершающее полный оборот по экватору за тот же период, за который
истинное Солнце совершает оборот по эклиптике. Для справки заме-

тим, что истинные и средние солнечные сутки совпадают четыре раза

в году: 15.04, 14.06, 01.09, 24.12; максимальное отличие между ними

в 16 минут достигается в ноябре.
Средние солнечные сутки были выбраны в качестве «первичной»

единицы измерения времени. Разбив этот отрезок времени на 24, 1440 и

86400 частей, получаем производные единицы для измерения времени,
называемые солнечным часом (lh), солнечной минутой (1т) и солнеч-

ной секундой (Is) соответственно.

Это и есть те обычные единицы измерения времени, которыми мы

повседневно пользуемся, измеряя их бытовыми часами и опуская слова

«средний» и «солнечный». Напомним, что термины «час», «минута»

и «секунда» используют не только при измерении времени, но и при

измерении углов (сохраняя те же обозначения). Принято, что при изме-

рении углов lh — центральный угол, соответствующий дуге в 1/24 часть

окружности; 1т — 1/60 часть углового часа; Is — 1/60 часть угловой
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Рис. 2.2. Определение часового угла

минуты. Таким образом, lh = 15°, 1ш = 15', а Is = 15":

(15-60-60)" = (15-60)'= 15°
_ J_ часть

_

lh = 60m = 60 - 60s

дуговая мера углов 24 окружности часовая мера углов'
угол 360° = 2тг рад = 86400s = 1296000".

Как же измеряется время в данной точке А Земли, точнее, чему рав-
но местное время на меридиане, проходящем через место наблюдения А?

Для измерения времени на меридиане места наблюдения вводится поня-

тие часового угла светила относительно меридиана места (рис. 2.2). В

качестве светила при измерении солнечного времени используют Солн-

це; при измерении звездного времени —точку весеннего равноденствия.

Положительное направление измерения часового угла
— по часовой

стрелке, если смотреть с Северного полюса. Введение часового угла

позволяет ответить на поставленный выше вопрос: местное солнечное

время m на меридиане места наблюдения равно часовому углу t среднего
Солнца относительно данного меридиана плюс 12 часов, т.е.

m = th + 12h. (2.1)

Верхний индекс
h
показывает, что часовой угол t измеряется в ча-

совой мере. В силу этого определения, например, в момент прохожде-

ния Солнца через меридиан места наблюдения часовой угол Солнца
t = 0h, и поэтому местное солнечное время m

= 12h. Это — сред-
ний солнечный полдень.

Итак, мерой времени, протекшего в данной точке А от среднего

полудня до текущего момента, является часовой угол t (см. рис. 2.2):
среднего Солнца относительно точки А, выраженный в часовой мере.

Местное время в точке наблюдения, лежащей на гринвичском меридиа-

не тгр, ввиду особого статуса этого меридиана называют всемирным

(гринвичским) временем:

mrp=*|?p + 12h.

В один и тот же физический момент времени местное время тпм на
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меридиане, находящемся на долготе Хм, и местное время на Гринвиче
связаны между собой соотношением

тм = тпгр + А^. (2.2)
Это положение следует непосредственно из определения часового

угла Солнца относительно меридиана точки М (см. рис. 2.2) и выра-

жения (2.1). В формуле (2.2) Х^ — географическая долгота т. М в

гринвичской вращающейся системе координат, измеряется в часовой ме-

ре, положительное направление
—

против часов. Отсюда получаем, что

разность долгот двух пунктов равна разности их местных времен. Это
— основное положение морской навигации. Интереса ради отметим,

что в московском метро разница в местном времени между станциями

Молодежная и Щелковская равна 91-й секунде.

Если известно тм
— местное среднее солнечное время какого-либо

события в точке М и Ад^ — географическая долгота точки М, то ТмСк
— московское декретное время этого события вычисляется по формуле

ТМск = тм-А^+ 3h. (2.3)

В выражении (2.3) вычитание Ад^ превращает местное время тм в

гринвичское, а последующее добавление 3h переводит гринвичское вре-
мя в московское декретное или просто в московское, как мы привыкли

говорить. 3h = 2h (время 2-го часового пояса, в котором расположе-
на Москва) + lh (это час, добавленный к поясному времени декретом

правительства от 16.06.1930). Поясним это подробнее.
В поясной системе измерения времени Земля разделена на 24 ме-

ридианальных часовых пояса (с номерами от 0 до 23). Поясное время в

смежных поясах различается на 1 час. Границы часовых поясов, теоре-

тически отстоящие на ±7,5° по долготе от основного меридиана часового

пояса, фактически отражают административное деление территорий и

географические особенности — государственные границы, большие ре-

ки, водоразделы и т.п. Для всех точек данного часового пояса время

принимается одинаковым и равным местному среднему солнечному вре-

мени основного меридиана данного часового пояса, т.е. каждый насе-

ленный пункт часового пояса живет не по своему местному времени, а

по местному времени основного меридиана этого пояса. В каждом из

часовых поясов поясное время отличается от всемирного на целое число

часов, а минуты и секунды совпадают с гринвичскими. Основным ме-

ридианом нулевого пояса является гринвичский. Второй часовой пояс

с основным меридианом 30° называют московским, хотя Москва, дол-

гота которой А = 2h30m = 37,5°, на основном меридиане этого пояса

не лежит. Так что московское время правильнее назвать, например,

«сестрорецким» или «лужским» по названию городов Сестрорецк и Лу-
га, лежащих на меридиане 30°.

Заметим еще, что на части территорий России принято время, от-

личающееся от времени соответствующего часового пояса. Например,
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в третьем часовом поясе живут по московскому времени, т.е. по вре-

мени второго часового пояса.

Декретом правительства от 16.06.1930 на всей территории СССР

часовые стрелки всех часов, шедших по поясному времени, были пе-

реведены на 1 час вперед. Это время получило название декретного.

Оно равно поясному времени для данного места плюс 1 час. Летом

часы переводят еще на 1 час вперед
— это «летнее» время. В Центре

управления полетом (ЦУПе) ко времени относятся серьезнее
—

здесь

переход на летнее время не практикуется.

Задача 2.1. Всемирное время mrp
= 22h 10m 30s. Найти сответ-

ствующие ему поясное и декретное время в Москве, долгота которой

XhM = 2h30m.

Задача 2.2. КА проходил над Москвой в 10 час 10 мин по москов-

скому декретному времени. Найти среднее солнечное время в Москве

(Ад^ = 2h30m) в момент наблюдения КА.

Задача 2.3. Старт КА произведен в 9h 30m по местному времени

с космодрома, долгота которого Ai = 128,184°. Каково будет местное

время в пункте наблюдения с долготой Аг = 35°40' в момент старта?
Задача 2.4. Предположим, что на КА имеются часы, которые пока-

зывают местное солнечное время подспутниковой точки. Как ведут себя

показания этих часов, если орбита КА полярная, высотой около 600 км?

Задача 2.5. Пусть в некоторой точке М часовой угол среднего

Солнца в текущий момент t = 45°. Из формулы (2.1) следует, что

местное время в данной точке численно равно величине этого угла, за-

писанной в часовой мере: т = 45°: 15°//i = 3h (слагаемое 12h в (2.1)
можно учесть, сказав, что это 3h после полудня). Но ведь физически
Земля за 3h поворачивается не на угол, равный 15°//i • 3h, а на угол

с^з * 3h. А этот угол больше 45°. Не намного, но больше! Значит, ча-

совому углу в 45° соответствует время не 3h. Значит, формула (2.1) не

верна? Найдите ошибку в рассуждениях.

Задача 2.6. В пункте А (Ад = 2h 24m 54s) местное среднее солнеч-

ное время гпа = 3h 02m 17s. Найти местное среднее солнечное время в

пункте В, долгота которого А^ = 2h 01m 01s.

Задача 2.7. Летом Вы находитесь в пункте К, лежащем прибли-
зительно на расстоянии L = 200 км восточнее Москвы, долгота которой

Ад^ = 2h30m. В какое время по вашим бытовым часам наступает мест-

ный средний солнечный полдень?

Продолжим разговор о времени. Приведенные выше сведения о

местном солнечном времени не позволяют определить угловое положе-

ние Земли (в ее суточном вращении) в инерциальном пространстве в

произвольный момент времени. Для решения этой задачи используется

звездное время. Звездное время s на данном меридиане (см. рис. 2.2)
равно часовому углу точки весеннего равноденствия у («точки весны»)
относительно данного меридиана. В Астрономическом ежегоднике, пе-

риодически издаваемом Академией наук, дается звездное время на грин-
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Рис. 2.3. К расчету звездного времени

вичском меридиане в среднюю гринвичскую полночь каждого дня года.

Эта величина традиционно обозначается So (рис. 2.3).
Звездное время srp на гринвичском меридиане в момент тгр мест-

ного (гринвичского) времени вычисляется по формуле

5гр = So +и3тгр, (2.4)

где srp и So измеряются в радианах, сиз = 7,2921235-10~5 рад/с, гагр
—

местное время на Гринвиче (т.е. время, прошедшее после гринвичской

полуночи), измеренное в секундах.

Звездное время в точке М с географической долготой Хм в момент

тгр гринвичского времени вычисляется по формуле

sm = So -f с^з^гр + ^м- (2.5)

Звездное время в точке М с долготой Лм в момент Тмск москов-

ского декретного времени вычисляется по формуле

sM = So + ^з(ТМск - 3h) + Ам. (2-6)

Итак, формула (2.5) позволяет найти угол sm между плоскостью

местного меридиана т. М и направлением на точку весны у в любой

момент времени любой даты, т.е. фактически определяет угловое поло-

жение Земного шара в пространстве. Этот угол sm называют звездным

временем в т. М. С точностью до знака он совпадает с долготой т. М в

геоцентрической экваториальной инерциальной системе координат (СК
№ 1) или прямым восхождением т. М.

Для приближенных вычислений звездного времени So может слу-

жить табл. 2.1.

Таблица 2.1
Звездное время So на Гринвиче в среднюю гринвичскую полночь

22 сентября
22 октября
22 ноября
22 декабря
21 января

21 февраля

0h

2h

4h

6h

8h
10h

23 марта
23 апреля

23 мая

22 июня

23 июля

22 августа

12h
14h
16h
18h
20h
22h
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Изменяется So со скоростью приблизительно 1°/сутки, т.е. со ско-

ростью движения среднего экваториального Солнца. Для более точных

расчетов может быть использована формула

So = 100,460618374 + 0,9856473662cf + 3,879333 • 10"4г2 град, (2.7)

где d — количество суток, прошедшее от 12h 1 января 2000 года до 0h

рассматриваемой даты, т = с?/36525. Для нахождения d могут быть ис-

пользованы стандартные процедуры, имеющиеся в языках программи-

рования. Например, в языке Visual Basic эту задачу выполняет функ-
ция DateDiff().

Задача 2.8. Определить долготу т. М в СК № 1 в 10h 15m 30s все-

мирного времени 22 октября. Географическая долгота т. М в гринвич-

ской системе координат Aj^ = 2h 30m 17s.

Задача 2.9. Найти звездное время, соответствующее 31 октября
22h 45m 48s московского декретного времени, в пункте М с географиче-
ской долготой А^ = 03h00m20s.

Задача 2.10. Напишите процедуру-функцию 50 для нахождения

звездного времени на Гринвиче в среднюю гринвичскую полночь да-

ты dd.mm.yyyy (день.месяц.год).
Задача 2.11. Наблюдатель, находившийся в пункте наблюдения А

с географической долготой А^ = 6h00m40s, зафиксировал, что встреча

двух КА произошла 22 октября в 19h 47m 23s по местному времени пункта

М с географической долготой Ад^ = 2h 30m 17s. Найдите звездное время

в пункте наблюдения в этот момент.

Задача 2.12. Когда угловой диаметр Луны больше: когда Вы на-

блюдаете ее вблизи зенита или вблизи горизонта Земли?

Задача 2.13. На Земле Франца-Иосифа из пункта А на аэросанях

1 декабря в 12h 00m 00s местного времени отправляется экспедиция, по-

стоянно держа свой курс в направлении звезды Альдебаран. Экспедиция
через сутки должна выйти на связь. Однако не выходит, и поэтому 4

декабря в 12h 00m 00s на тех же условиях, что и первая, стартует спа-

сательная экспедиция в расчете пройти по пути первой и обнаружить
ее. Верен ли расчет?

Заканчивая разговор об измерении времени, скажем несколько слов

о календаре. Полагают, что юлианский календарь был введен в 46 г. до

н.э. Продолжительность года в юлианском календаре равнялась 365,25

средних солнечных суток: три года содержали по 365 суток, каждый

четвертый
— високосный, содержал 366 суток (точное значение тропи-

ческого года равно 365,2422 средних суток). Счет времени юлианскими

годами давал погрешность в измерении времени, равную одним суткам

за 128 лет (1/(365, 25-365.2422) « 128). К 1582 г. это расхождение (от-
ставание от истинного времени) составило 10 суток, поэтому римский
папа Григорий XIII произвел реформу календаря. Во-первых, после 4

октября 1582 г. приказом папы наступило 15 октября, во-вторых, висо-

косными годами не стали считать 1700, 1800, 1900, 2100 и т.д. годы,
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в которых число сотен не делится без остатка на 4. Эта модификация
календаря (новый стиль) привела к установлению продолжительности

года, равной 365,2425 средних солнечных суток. Теперь разница в це-

лые сутки накапливается только за 3333 года.

В России новый стиль в это время введен не был. До XV века год

начинался 1 марта. В XV веке Новый год был перенесен на 1 сентя-

бря. В 1699 г. Петром Великим велено было вести летоисчисление не

по старому обычаю — от «сотворения мира», а по европейски — от Ро-

ждества Христова, и начало нового года праздновать не 1 сентября, а 1

января: «Поелику в России считают Новый год по-разному, с сего числа

перестать дурить головы людям и считать Новый год повсеместно с 1

января. А в знак доброго начинания и веселия поздравлять друг друга с

Новым годом, желая в делах благополучия и в семье благоденствия. В
честь Нового года учинять украшения из елей, детей забавлять, на сан-

ках катать с гор. А взрослым людям пьянства и мордобоя не учинять
— на то других дней хватает». Так, 7208 г. по старому летоисчисле-

нию стал 1700 годом по новому.
Новый стиль в России был введен только в 1918 г., при этом 1 фе-

враля было предписано считать 14 февраля, так как расхождение юли-

анского календаря с истинным временем достигло к 1918 г. уже 13 суток.

2 Зак. 13
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Зоны обзора с наземного пункта

исИСЗ

Ни одно животное не станет смотреть

вверх... Только это нелепое создание — человек

—

тратит время попусту, глазея на небо.

Г.Д. Уэллс. Это было в каменном веке

Пусть в некоторой точке q на поверхности Земли (рис. 3.1) находит-

ся наземный пункт приема информации (ППИ). Проведем через точку q

касательную плоскость к поверхности земного шара
— плоскость мест-

ного горизонта. Зоной видимости (зоной обзора) ППИ назовем область

пространства, в которой ИСЗ виден с данного пункта. Причем под види-

мостью будем понимать «практическую радиовидимость», которая начи-

нается с некоторого минимального угла возвышения наблюдаемой точки

над горизонтом 6 = 6m\n = 5...10°. Величина минимального угла радио-

видимости определяется условиями распространения радиоволн и требо-
ваниями уверенного приема сигнала на ИСЗ и ППИ. На рис. 3.1 штрихов-
кой изображена зона радиовидимости ППИ. В пределах этой зоны, огра-
ниченной геоцентрическим углом ±<р, ИСЗ, имеющий круговую орбиту
высотой Л, будет наблюдаться при углах места 6 > 6mm. Найдем выра-

жение для расчета углового радиуса геоцентрической зоны обзора (зоны
видимости) ППИ (р = <рб, соответствующей минимальному углу радио-

видимости 6 = <5min- Через Re обозначим радиус сферической Земли.
Внутренние углы треугольника ocq удовлетворяют равенству:

(тг/2 + S) + <р + е = тг,

следовательно,

(р = тг/2-е-6. (3.1)

По теореме синусов имеем

sin(7r/2 + S)
__

sine

Re + h lb'
Отсюда с учетом равенства sin(7r/2-f 6) = cos 6 получаем зависимость

между углами е и 6:

• ( R* я
е — arcsin — cos о (3.2)
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Рис. 3.1. Зона радиовидимости Рис. 3.2. Зона радиовидимости
ППИ (точка q) с ИСЗ (точка с)

Подставив е из последнего равенства в (3.1) и воспользовавшись

тождеством

7Г
. (Re Л ( Re Л

— — arcsm - cos о = arccos — cos о .

2 \Re+h J \Re + h J9
получим зависимость центрального угла <р от угла места КА 6:

<р = arccos ( •——^— cos 6 ) — 6. (3-3)

Положив в (3.3) 6 = <5min, <p = <Рб, получим искомое выражение для

углового геоцентрического радиуса зоны обзора ППИ:

(р6 = arccos I *

cos (5min J
- Sm-m. (3.4)

На рис. 3.3 приведены данные расчетов углового радиуса зоны ви-

димости (р& как функции 6min для различных Л.

Граница зоны видимости КА с ППИ определяется не только мини-

мальным углом радиовидимости 6 = 6т\п, но и максимальной дально-

стью связи Дпах. которую может обеспечить аппаратура ППИ и КА. Из

треугольника ocq (рис. 3.1) следует выражение для дальности D КА от

ППИ, как функции геоцентрического угла <р и высоты полета КА Л:

D = y/(Re + Л)2 + R2e - 2(Яе + Л)Re cos <p. (3.5)

Добавим к этому выражению соотношение (3.3) и положим в них

D = Дпах. <Р — <Pd> 6 = 6q. В результате получим выражения, устана-

вливающие связь между максимальной дальностью связи Дпах. углом
места КА 6р, при котором эта дальность достигается, и соответствую-

щим угловым радиусом зоны обзора (рг>:

cos (p£>;

( R° И л
(36)

<Pd = arccos I — cos Od I — op.
\Re + h )

T
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Рис. 3.3. Зона видимости как функция 6т\п
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Рис. 3.4. Характеристики зоны видимости ППИ при ограничении

дальности видимости Dm&x
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На рис. 3.4 и 3.5 приведены данные расчетов Z)max и (рр по фор-
мулам (3.6) для различных h и 6р.

Теперь найдем выражение для расчета <р£
— зоны видимости по-

верхности Земли с КА (геоцентрический угловой радиус полосы обзора),
полагая, что угловое поле обзора аппаратуры КА есть конус с верши-

ной в КА, с осью, направленной по вертикали и углом полураствора

е (см. рис. 3.2).

Повторив проделанные выше выкладки, придем к формуле (3.2),
которую теперь запишем в виде:

arccos fRe + h .
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D 4
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Рис. 3.5. Характеристики зоны видимости ППИ при ограничении

дальности видимости Dmax

Подставляя это соотношение в (3.1), получаем выражение для (р£:

и

V"

\?

L ' 1
— л ПОП км

1

800
' 1
^•675

1

^500

(ре = arcsm \Ы) sine — е. (3.7)

Найдем теперь обратное соотношение, выразив е как функцию сре.

Для этого запишем соотношение (3.7) в виде

s\n(<p€ + е) (1+£К
Используя формулу для синуса суммы двух углов, получаем

sin ipe cos е + cos <ре sin е = (1 + h/Re) sin е.

Разделив обе части равенства на sine, получим

sir
—— = 1 + тг -cos<p£.
tge V Re)

*

Из этого соотношения получаем искомое соотношение для е:

__

sin (pe
6 ~ 3rCtS

(l + A/fl«)-cosp£'
Из выражения (3.7) выразим h как функцию <ре и е:

(3.8)

\ sine у
(3.9)

Для рассматриваемых значений h порядка 1000 км и е порядка

30...45°, угол ipe не превышает 10°, поэтому положим s\r\(pe « <pe и

cos(p€ « 1. Тогда из выражения (3.8) получим

^« ^-tge. (3.8')
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Рис. 3.6. Ширина полосы обзора 6, в зависимости от углового радиуса

поля зрения аппаратуры с и высоты орбиты h

Соотношения (3.7)-(3.9) позволяют определить одну из перемен-

ных h — высоту орбиты КА, е — угловой радиус поля обзора аппа-

ратуры КА, (р£
— геоцентрический угловой радиус полосы обзора КА

через две других.

Таким образом, в своем движении относительно Земли ИСЗ ап-

паратурой с полем обзора 2е «освещает» на поверхности Земли поло-

су обзора геоцентрической шириной 2<ре, симметричную относительно

трассы полета. Линейный размер полосы обзора 6 = Re2(p£, или с

учетом выражений (3.7) и (3.8')

Ь = 2Re < arcsin (l + —J sine -el «2/itg£. (3.7')

На рис. 3.6 приведены данные расчетов по формуле (3.7'). Заме-
тим, кстати, что линейный размер L на поверхности Земли связан с

геоцентрическим углом (р° (в градусах) соотношением L « Illy?0 км.

Может возникнуть вопрос, почему зону радиовидимости ППИ, а

тем более зону обзора поверхности Земли с КА оценивают геоцентри-
ческим углом.

Смысл использования геоцентрического представления зон обзора
заключается в том, что и положение ППИ и положение КА при проведе-
нии баллистических расчетов также задаются геоцентрическими радиус-

векторами, следовательно, видимость КА с ППИ легко обнаруживается
при вычислении центрального угла \х между этими векторами: если /i

меньше углового радиуса зоны обзора, то ППИ видит КА. Для вычисле-
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ния угла \х заметим, что векторы т и ттши могут быть записаны в виде

т = rfcos <pcos A, cos cp sin Л. sin <pY\

Щпи = ^e(cos^nnHcosAnnH,cos^nnMS«n Аппи,5!п^ппи)т,

где А, (р и Аппи, ^ппи
—

долгота и широта КА и ППИ соответствен-

но в некоторой геоцентрической прямоугольной системе координат (не
важно в какой). Центральный угол // между векторами т и тппи опре-

деляется из соотношения

COS/i = (т,ТППи)/(г#е). (З.П)

Раскрывая в (3.11) выражение для скалярного произведения и ис-

пользуя при этом соотношения (3.10), получаем:

cos/i = sin^sin^nnM + cosy?cos<£>ппи cos(A — Аппи)- (3-12)

Координаты ППИ известны, координаты КА определяются интегри-

рованием системы дифференциальных уравнений его движения. Далее
определяется угол \х и сравнивается с угловым радиусом зоны обзора.
Результат — вывод о видимости КА с заданного ППИ или заданной

точки поверхности Земли с КА в текущий момент времени.

Задача 3.1. Антенна ППИ работает при минимальном угле <$min —
5° с максимальной дальностью Дпах = 2000 км. Оцените максимальное

время, которое КА, находящийся на круговой орбите h = 600 км, может

пребывать в зоне радиовидимости ППИ.

Задача 3.2. Определите, под какими углами азимута А и места 6

надо установить телевизионную антенну («тарелку») в Москве (долгота
Lm = 37,5°, широта Вм = 56°), чтобы принимать телевизионный сиг-

нал с геостационарного спутника, расположенного на экваторе в точке

стояния с географической долготой Lq = 36° в.д.

Задача 3.3. КА находится на орбите высотой 500 км. Опреде-
лите размер полосы обзора бортовой аппаратуры, если угол прокачки

аппаратуры КА равен ±40°. Размером поля зрения аппаратуры мож-

но пренебречь.
Задача 3.4. КА находится на круговой орбите высотой h км. Найти

максимальную зону радиовидимости ППИ ^, максимальную дальность

видимости от ППИ до КА Z?max, максимальную геоцентрическую зону

обзора поверхности Земли со спутника <р£, минимальное поле зрения

бортовой аппаратуры 2е для одновременного наблюдения всего земно-

го горизонта.
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Анализ требований к

баллистическому построению

космической системы ДЗЗ

Но позвольте задать вопрос: что важнее, поря-

док или внутреннее содержание? Конечно же по-

рядок, потому что он задается враз и навсегда

и спускается сверху. За ним можно следить, его

удобно контролировать. А как ты проконтроли-

руешь внутреннее содержание.

Б. Можаев. История села Брехово, писан-

ная Петром Афанасьевичем Булкиным

К баллистическому построению КС ДЗЗ, как правило, предъявля-

ют следующие требования [1, 2]:
1. Должен быть обеспечен глобальный обзор Земли, т.е. полное

(сплошное, непрерывное) покрытие земного шара полосами захвата (или
полосами обзора) бортовой аппаратуры КА (см. рис. 5.3). Время гло-

бального обзора должно быть по возможности минимальным.

2. Должна быть обеспечена заданная периодичность обзора любых
локальных районов поверхности Земли (возможно, за исключением ее

околополюсных районов).
3. Орбита КА, как правило, должна быть круговой, так как измери-

тельная аппаратура КА настраивается перед пуском на заданную высоту

и в полете возможности перенастройки не имеет.

4. На КА устанавливается аппаратура двух типов: СВЧ-аппаратура,
не требующая освещенности наблюдаемой поверхности Солнцем, и аппа-

ратура видимого и ИК-диапазонов, требующая освещенности наблюда-
емой поверхности при возможно большей высоте Солнца над местным

горизонтом. Однако существуют задачи [11], которые требуют, чтобы

на снимках просматривались определенного размера тени от изучаемых

объектов, а это возможно только при некоторой определенной высо-

те Солнца над горизонтом.

5. Изменение условий освещенности трассы КА во время съемки

должно быть минимальным в течение всего срока активного существо-
вания.

6. Высота орбит КА не должна превышать #зад км» что определяет-

ся возможностями бортовой аппаратуры и ракеты-носителя. Например,
для современных конверсионных ракет #зад может иметь величину по-

рядка #3ад ~ 600 км (при выводимом полезном грузе гапг « 300 кг).
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7. Съемка территорий Земли должна производится на освещенных

восходящих (или нисходящих) ветвях орбиты.
8. Наклонение орбиты должно находиться в диапазоне, обеспечи-

вающем падение ступеней ракеты-носителя в специально отведенные

районы (районы падения).
9. Ориентация орбиты относительно Солнца должна быть такой,

чтобы обеспечить приемлемые условия работы систем энергопитания и

терморегулирования КА. Это требование может быть сформулирова-

но, например, таким образом: время пребывания КА в тени Земли не

должно превышать гт; выход энергии с солнечных батарей должен быть

не менее р* в среднем за виток.

10. Время существования КА должно быть не менее Тсущ. КА мо-

жет иметь двигательную установку, которая используется, например,

для коррекции высоты орбиты, понижающейся вследствие атмосфер-
ного торможения.

Как известно, из-за нецентральности гравитационного поля Земли

плоскость орбиты КА не остается неподвижной в пространстве, а повора-

чивается (прецессирует) вокруг земной оси. При этом восходящий узел

орбиты движется вдоль экватора с востока на запад, если наклонение

орбиты г < 90°, и с запада на восток при i > 90°. Скорость смещения

узла орбиты cjnp (рис. 4.1) может быть вычислена по формуле [4]

Wn> = -lj2{^) v^cosipafl/c'
где a = Re + h — большая полуось орбиты, h — высота орбиты, поло-

жительное направление прецессия имеет, когда восходящий узел дви-

жется с запада на восток.

Отсюда следует, что выбирая подходящие значения высоты орбиты
и ее наклонения, можно обеспечить равенство скорости прецессии орби-
ты и средней угловой скорости годового движения Земли вокруг Солнца.

Подобную орбиту принято называть солнечно-синхронной (ССО). Она

«следит» за Солнцем, изменяя свое положение синхронно с направле-

нием Солнце-Земля. Так как видимое годовое движение Солнца по

небесной сфере происходит с запада на восток, в отличие от суточного,

то и ССО должна прецессировать с запада на восток, следовательно,

наклонение ССО должно быть больше 90°.

Солнечно-синхронные орбиты интересны тем, что солнечное время

прохождения ИСЗ над одними и теми же точками трассы (а значит, и

условия освещенности подспутниковых точек) от витка к витку практи-

чески не меняется. Небольшие отличия вызваны тем, что Солнце на

небесной сфере движется в плоскости эклиптики, а не в плоскости эква-

тора, и в силу этого перемещается из одного полушария Земли в другое.

Таким образом, говоря об условиях освещенности в точке съемки, по-

ложение Солнца относительно плоскости ССО можно считать «почти

постоянным». Значит, местное время в каждой фиксированной точке
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Рис. 4.1. Угловая скорость и>пр прецессии орбиты
в зависимости от ее наклонения г

орбиты тоже остается «почти постоянным» в течение всего полета и

определяется фактически только временем старта КА.

Отсюда следуют два вывода:
• ориентацию ССО относительно Солнца удобно определять местным

солнечным временем в какой-нибудь характерной точке орбиты. В

качестве такой точки можно взять восходящий узел орбиты. Обо-
значим это время тщ]

• на ССО могут быть выполнены условия 4, 5 и 9, а так как ССО

может быть круговой с h < #зад км, то и условия 3 и 6 тоже.

Для сравнения заметим, что для орбит, не являющихся ССО, из-за

прецессии линии узлов и годового движения Земли местное солнечное

время в восходящем узле в течение длительного срока существования

может меняться в очень широких пределах. По этой причине солнечная

освещенность точек съемки также будет изменяться от нуля до макси-

мального значения, а поэтому условия 4 и 5 для них выполнены не будут.
Далее будет показано, что наклонение ССО для высот 400...1000 км со-

ставляет 97...98,5°, т.е. не слишком сильно отклоняется от 90°, поэтому
условие обзора всех широт земного шара, необходимое для выполнения

условия 1, для ССО тоже обеспечивается. Следовательно:
• ССО может быть выбрана круговой, заданной высоты;
• освещенность Солнцем трассы КА в любой фиксированной точке

ССО изменяется во времени сравнительно мало и зависит только от

времени года, исключая высокие широты;

• дату и время старта КА можно выбрать такими, чтобы обеспечить

заданное m^f
— местное время в восходящем узле орбиты. Задание

этого времени полностью определяет орбиту КА при условии, что

траектория выведения известна;

• подбором тщ можно обеспечить условия (требование 7) освеще-

ния Солнцем подспутниковых точек либо восходящей, либо нис-

ходящей ветви орбиты, на которой будет производиться съемка, а

также условия (требование 9), предъявляемые к орбите системами

энергопитания и терморегулирования.
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Наличие этих свойств позволяет выбрать для построения КС ДЗЗ

круговые ССО высотой не более Н3&д км как наиболее предпочтительные
с точки зрения 1-го, 3-го, 4-го, 5-го и 6-го из приведенных выше требова-
ний. Кроме того, на ССО упрощается управление научной аппаратурой,

солнечными батареями и системой терморегулирования. Однако усло-
вие 1 глобальности и условие 2 периодичности обзора требуют не только

возможности просмотра с КА всех широт Земли, но и отсутствия пропус-
ков при просмотре ее поверхности в долготном направлении в течение

некоторого заданного Заказчиком периода съемки. Обращаясь к анали-

зу этого требования, заметим, что вследствие вращения Земли смещение

трассы КА за виток на любой широте в угловом измерении получается

одинаковым. Однако, если рассмотреть эту картину в линейных еди-

ницах, то межвитковое расстояние получается наибольшим на эквато-

ре. Поэтому, если на экваторе осуществить сплошное покрытие, то тем

более оно будет обеспечено на любой другой широте. Следовательно,
выполнение условий 1 и 2 гарантируется, если полосы захвата (или об-

зора) аппаратуры КА за некоторый фиксированный период съемки без

разрывов покрывают экватор Земли, а трассы образуют на поверхности

Земли сетку из равноотстоящих маршрутов, проходящих в каждом пери-

оде съемки по одним и тем же точкам местности. Орбиты, обладающие
такими свойствами периодичности, называют кратными*. Условия 1 и

2 требуют использования кратных орбит сплошного покрытия с мини-

мально возможным периодом съемки, так как только на кратных орбитах
может быть обеспечена заданная периодичность наблюдения произволь-
ного локального района поверхности Земли. Из множества этих орбит
необходимо выбрать орбиты с наклонением, удовлетворяющим условию
8. Отметим также, что кратные орбиты позволяют разработать и затем

осуществлять в ЦУПе типовой план операций управления бортовым ком-

плексом управления (БКУ) и наземным комплексом управления (НКУ),
который будет повторяться на любом периоде кратности.

Итак, в качестве допустимых будем рассматривать круговые крат-

ные солнечно-синхронные орбиты сплошного покрытия с минимально

возможным периодом съемки, наклонением, обеспечивающим падение

ступеней носителя в выделенные районы, и высотой, которую способен

обеспечить выбранный носитель. Местное время прохождения восхо-

дящего узла должно выбираться таким, чтобы обеспечить требуемые
условия освещенности подспутниковой точки для проведения съемок,

а также создать требуемые условия для работы систем энергопитания
и терморегулирования КА.

По аналогии с солнечно-синхронными, кратные орбиты можно назвать

геосинхронными, подчеркивая синхронность вращения Земли и ИСЗ (оп-
ределение кратных орбит см. в разд. 5), а если они при этом обеспечи-

вают покрытие земного шара без разрывов полосами захвата (обзора) —

кратными орбитами сплошного покрытия.
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Кратные солнечно-синхронные

орбиты полного покрытия

По рзелульаттам илссеовадний одонго анлигйсок-

го унвиертисета, не иеемт занчнеия, в кокам пря-

окде рсапожолены бкувы в солве. Галвоне, чотбы

преавя и пслоендяя бквуы блыи на мсете. Осать-

лыне бкувы мгоут селдовтаь в плоонм бсепордя-

ке, все-рвано ткест чтаитсея без побрелм. Пичри-

онй эгото ялвятеся то, что мы чиатем не кдаужю

бкуву по отдльенотси, а все солво цликеом.

5.1. Кратность орбит, высота и

наклонение солнечно-синхронных

орбит

Назовем эффективными [7] сутками Тэфф — время, за которое Зе-

мля в своем суточном вращении совершает один полный оборот отно-

сительно плоскости прецессирующей орбиты:

Тэфф = 27г/о;з/орб) (5.1)

где и>з/орб
—

угловая скорость суточного вращения Земли относитель-

но плоскости орбиты.
По определению ССО Земля совершает оборот относительно плос-

кости орбиты за то же время, что и оборот относительно направления

на Солнце, т.е. за одни солнечные сутки, поэтому для ССО

Тэфф = Тсс = 86400 с. (5.2)

Полярная орбита не прецессирует, ее плоскость неподвижна относи-

тельно инерциального пространства, поэтому оборот относительно плос-

кости полярной орбиты Земля совершит за одни звездные сутки:

Тэфф = Тзс = 86164 с.

В случае произвольного наклонения орбиты Тэфф вычисляется по

формуле (5.1) с учетом направления угловых скоростей вращения Земли

и прецессии плоскости орбиты.
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Космический аппарат за средние солнечные сутки не обязательно

совершает целое число витков, т.е. число Тсс/Тдр, где Тдр — дракони-
ческий период обращения спутника может быть дробным. Например,
при TAp = 5515 с

Тсс
_

86400
_

4

Тдр
~

5515
~

6'

Обозначим ппс = [Тсс/Тдр] — целую часть числа Тсс/Тдр. Вве-

денную величину ппс будем называть числом витков в полетных сут-

ках КА и в соответствии с этим называть орбиты ппс
—

витковыми,

например 15-витковыми для ппс = 15. В литературе полетные сут-

ки иногда определяют несколько иначе [4, 7], однако в нашем случае

это отличие не существенно.

Дадим общее определение кратной орбиты. Будем говорить, что

орбита имеет N-суточную кратность, если за N эффективных суток КА

сделает п полных витков:

^Тэфф = пТдр. (5.3)

В этом выражении определим N и п следующим образом: N —

целое число (период кратности), N = 1,2,3,...; п — полное число вит-

ков КА в периоде кратности N, п =■ nncN + m; m = 0,1, 2, ...,7V — 1

для каждого ппс. Например, для N = 6 имеем п = 84, 85,..., 90, 91,...,
95. Первые шесть значений получены для ппс = 14; вторые шесть —

для ппс = 15. Заметим, что используя операцию сравнения по модулю,

можно записать n = m(mod JV).
Далее мы, как правило, будем рассматривать в примерах только зна-

чения ппс = 14 и ппс = 15. Дело в том, что 16-витковые орбиты имеют

слишком малое время существования из-за торможения атмосферой, а

орбиты с пПс < 14 имеют высоты более 1000 км, которые исключаются

в силу требования 6 гл. 4. Смысл параметра m выясним позднее.

Подставляя в (5.3) выражение для Тэфф из (5.2), получаем для

кратной солнечно-синхронной орбиты:

Тдр = TccN/n. (5.4)

Период ТдР с учетом нецентральности поля Земли можно запи-

сать в виде [4]

ТдР = 2тг^| - |^L(1 + 5cos2z). (5.5)Р

у/Ц 2у/}Ш^к

где аоск
—

оскулирующая большая полуось орбиты, определенная в ее

восходящем узле. Приравнивая правые части (5.4) и (5.5), получаем

для определения аоск кратной орбиты уравнение

0
аоск „ (N\ ЗтгR2eJ2 n 2 л ,

.

2тг-— = Тсс — +
0 , (1 + 5 cos' г). (5.6)

у/Ц \nj 2y/fiaOCK
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Для нахождения аоск из уравнения (5.6) воспользуемся методом

последовательных приближений. Запишем уравнение (5.6) в виде

/(аоск) = С + у?(аоск), (5.7)

где

/(во») = 2*^|: C = tJ^\- *>(аоск) = ^S4(l + 5 cos2 i).

Известно, что поправка к оскулирующему периоду (второе слагае-

мое в выражении (5.5)) много меньше самого периода. Для ССО она

не превышает 4,5 с в то время, как период может достигать 13600 с.

Поэтому, временно пренебрегая величиной (р(аоск) в (5.7), получаем
соотношение

Да) = С, (5.8)

из которого найдем а (первое приближение для аоск):

Подставляя в (5.9) значения значения Тсс, /2 и 7г, получаем

/АГ\2/3
а = 42241,12 ( — ) (5.10)

Теперь уточним найденное значение. Для этого представим аоск в

виде аОСк = а + 6а. Тогда (5.7) примет вид

/(а + 6а) = С + <р(а + 6а).

Разложим левую и правую части последнего соотношения в ряд с

сохранением линейных членов, воспользуемся соотношением (5.8) и пре-

небрежем в силу малости линейным членом в разложении ip(a + 6а).
Получим

№), , ч

~дГ6а = v{a)-

Отсюда следует:

6а=4^~ = 0,5^(1 + 5 cos2 z).

Таким образом, для аоск на экваторе получаем

/лг\2/3 р2т

а0ск = а + 6а = 42241,12 ( — 1 + 0,5-^(1 + 5cos2 г). (5.11)
\п J a
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Если требования к точности расчетов позволяют пренебречь вто-

рым членом в выражении (5.11), то для определения аоск можно поль-

зоваться формулой (5.10):

fN\2/3 1
аоск » а = 42241,12 - = 42241,12- км.

\nj (nnc + т/ЛГ)2/3

Отметим, что для ССО величина второго члена в выражении (5.11)
равна 6а « 3...11 км, поэтому пренебрежение им дает погрешность в

определении высоты орбиты 1...0.2 % (см. задачу 5.1). В этом слу-

чае высота круговой орбиты (в километрах) на экваторе определяет-
ся формулой

Л = 42241,12 (-) - Я, = 42241,12?
*

- 6378,14.
\п ) (ппс + m/N)2'3

(5.11')
Для нахождения наклонения ССО запишем условие ее солнечной

синхронности:

ипр =ис = 0,199106 • 10"6 рад/с,

где

"пр
=

-J Л (^J у^ cos г = --J2R*rfi— cos г рад/с.

Отсюда следует выражение для cos г ССО:

которое после подстановки значений 7г. йе, /i и uq преобразуется к виду

а = 12352,54(-cosi)2/7 км. (5.13)

Итак, мы имеем выражение (5.10) для большой полуоси кратной

орбиты (поправкой 6а пренебрегаем) и выражение (5.13) для большой

полуоси ССО. Приравнивая эти выражения, получаем для кратной
солнечно-синхронной орбиты

cosi= -73,942 ( — J , (5.14)

или

- = 0,1581(-cosz)3/7.
п

Так как | cos i| ^ 1, то из (5.13) следует, что высота h ССО огра-
ничена сверху величиной 5975 км (рис. 5.1):

h = а
- Re <£ 12352,54 - 6378,14 « 5975 км.
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Рис. 5.1. Высота h ССО как функция ее наклонения

В свою очередь, из (5.13) и из естественного ограничения a ^ Re =•

= 6378,14 км следует ограничение на наклонение ССО:

г ^95,68°.

Для кратных ССО из условия | cos г| ^ 1 в (5.14) следует ограни-

чение (см. задачу 5.2)

0,0587 ^ N/n <£ 0,1581.

В заключение этого раздела отметим следующее. Из определения

кратности ССО (см. выражение (5.3))
86400

_ п^
ТдР

"

N

следует, что для любых допустимых в смысле определения (5.3) N и п

всегда можно найти орбиту некоторой кратности. Для этого по задан-

ным N и п из (5.4) находим драконический период Тдр, а из (5.14) —
наклонение г. Затем из выражений (5.11) или (5.13) определяем по-

луось орбиты аоск и ее высоту.

Обратное, вообще говоря, не верно. Если задана высота орбиты
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Таблица 5.1
Параметры круговых кратных ССО

N

1

2

3

4

5

fine

14

15

14

15

14

15

14

15

14

15

т

0

0

0

1

0

1

0

1

2

0

1

2

0

1

2

3

0

1

2

3

0

1

2

3

4

0

1

2

3

4

h, км

897

570

897

729

570

420

897

784

675

570

469

372

897

812

729

649

570

494

420

384

897

829

762

697

633

570

509

450

391

334

г, град

99,0

97,7

99,0

98,3

97,7

97,1

99,0

98,5

98,1

97,7

97,3

96,9

99,0

98,6

98,3

98,0

97,7

97,4

97,1

96,8

99,0

98,7

98,4

98,2

97,9

97,7

97,4

97,2

97,0

96,8

ТдР, с

6171

5760

6171

5959

5760

5574

6171

6028

5891

5760

5635

5515

6171

6063

5959

5858

5760

5666

5574

5486

6171

6085

6000

5918

5838

5760

5684

5610

5538

5468

LcyTt KM

0

0

0

1382

0

1293

0

932

1822

0

871

1705

0

703

1382

2038

0

657

1293

1908

0

564

1113

1647

2166

0

527

1041

1541

2029

ЬМв. км

2863

2672

2863

2764

2672

2585

2863

2796

2732

2672

2614

2558

2863

2812

2764

2717

2672

2628

2585

2544

2863

2822

2783

2745

2708

2672

2637

2602

2569

2536

с, км

2863

2762

2863

1382

2672

1293

2863

932

911

2672

871

853

2863

703

1382

679

2672

657

1293

636

2863

564

557

549

542

2672

527

521

514

507

(или, что то же самое, ее период Тдр), то такая орбита «не обяза-

на» иметь какую-то кратность. Она будет кратной, если отношение

86400/Тдр есть число рациональное и значит может быть представле-
но как отношение p/q двух взаимно простых натуральных чисел. Если

же это отношение есть число иррациональное, то орбита с указанным

периодом Тдр не может иметь какую-либо кратность. Утешением в дан-

ном случае может служить тот факт, что иррациональное число с любой

степенью точности может быть приближено рациональным числом p/q.
В частности, можно найти десятичную дробь, как угодно мало отличаю-

щуюся от данного иррационального числа. А так как численные расчеты

могут проводиться только с конечным числом десятичных знаков, то это

дает определенные основания говорить, что «все орбиты — кратные»,
только кратность их может быть весьма велика.

В табл. 5.1, 5.2 и на рис. 5.2 приведены некоторые параметры круго-
вых кратных ССО, рассчитанные по приведенным выше соотношениям.

Высота в табл. 5.2 рассчитывалась с учетом поправки 6а по формуле
(5.11). Поправка 6а « 3,5 км. Обратим внимание на рис. 5.2, где даны

3 Зак. 13
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Индекс орбиты т

Рис. 5.2. Кратные ССО одного класса

графики зависимости h = f(m,N,nnc), построенные по формуле (5.11')
для параметров N = 1,2, ...,16 и ппс = 15.

С достаточной для проектной практики точностью можно считать,

что эта зависимость изображается прямой линией. Это означает, что

высоту круговых кратных ССО можно найти фактически не проводя чи-

сленных расчетов, с помощью «карандаша и линейки». Нужно толь-

ко знать нижнюю и верхнюю высоты рассматриваемого класса орбит
(см. задачу 5.3). Для класса ппс = 15 это hmax = 570 км, /imxn = 278 км.

Затем для разных N (на рис. 5.2 это N = 2,..., 16) строится пучок пря-

мых, исходящих из точки (га = 0, h = hmax) к точкам (m, h = /imin).
га = 1, 2,..., N — 1. При любом фиксированном т (на рис. 5.2 от т = 0

до т = 15) этот пучок определяет высоты всех возможных ССО кратно-
сти до N — 1. Это построение показывает (см. задачу 5.3) некоторые лю-

бопытные свойства круговых кратных ССО, например, орбит кратности

N в классе ровно N, количество всех орбит кратности до N включитель-

но в одном классе Кн = N(N + l)/2, высоты орбит в данном классе

определяются только отношением m/N и поэтому орбиты, у которых

отношение m/N совпадает, имеют одну и ту же высоту.

5.2. Суточное смещение трассы. Полное

покрытие территории экватора

полосами обзора аппаратуры КА

Отношение n/N в определении кратности (5.3) можно представить

в виде правильной дроби:

п
_ / т\

лг=гпслг/'
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где т = 0,1, 2,..., N — 1; т — целое число витков, которые КА совер-

шит в период кратности N за счет превышения суточного числа витков

(n/N) над числом витков в полетных сутках ппс = [n/N]. Здесь, как

и ранее, [•] — целая часть числа. Подчеркнем, что в последнем вы-

ражении мы имеем ввиду именно дробь, а не произведение nncm/N.
Например, для п = 94 и N = 6 имеем

п_ _ 94
_

4

77 ~1Г~ 6*

Этим соотношением описана 15-витковая орбита шестисуточной кратно-

сти с т = 4, что дает за период кратности N = 6 общее число витков

4
п = nncN-\-m = 15-6+4 = 94. Обратим внимание, что дробь 15- может

о

2
быть записана также в виде 15-, которая описывает уже 15-витковую

орбиту трехсуточной кратности с га = 2. Это дает за период кратности

п = nncN + m=15-3 + 2 = 47 витков (!), что противоречит указан-

ному ранее числу п = 94. В действительности это противоречие лишь

кажущееся. В самом деле, если на 15-витковой орбите КА за период

кратности N = 6 суток «накрутит» га = 4 дополнительных витка, то

это означает, что он на этой же самой орбите за трое суток «накручива-
ет» два дополнительных витка. Но это как раз и означает, что речь идет

о 15-суточной орбите трехсуточной кратности с т = 2 и, следовательно,

с п = nncN + т = 15 • 3 + 2 = 47. Таким образом, 15-витковая орбита
шестисуточной кратности с т = 4 в то же время является 15-витковой

орбитой трехсуточной кратности с т = 2. Таблица 5.1 подтверждает
сказанное: высоты этих орбит равны.

Будем далее для краткости т называть индексом кратной орби-
ты и будем полагать, что сокращение га и N на одно и то же число,

если это было возможно, уже произведено, т.е. m и N взаимно про-

стые натуральные числа. Понятно, что значению га = 0 соответствует

ппс-витковая орбита односуточной кратности, так как в этом случае КА

совершает в одни средние солнечные сутки ровно ппс витков. Отметим

также, что индекс орбиты га не может превышать N
— 1. Рассмотрим,

например, орбиту трехсуточной кратности с ппс = 14. Значению га = О

соответствует орбита односуточной кратности; на орбите с га = 1 КА к

42 виткам добавит за трое суток еще один виток; на орбите с га = 2 —

еще два витка; на орбите с га = 3 — еще три витка, но это означает,

что каждые сутки к ппс виткам он добавлял один виток, т.е. уже имел

орбиту не с ппс = 14, а с ппс = 15.

Как уже упоминалось, для ССО Тэфф = Тсс. Из этого определения

следует, что на кратной орбите за N суток КА совершит точно п витков:

п = N {ппсггт| = N (ппс + —J = nncN + га,

что эквивалентно определению кратности в смысле (5.3).
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Рис. 5.3. Межвитковое и суточное смещение трассы КА

Рассмотрим теперь суточное смещение (сдвиг) трассы, понимая под

ним расстояние по экватору между восходящими узлами первого витка

текущих и последующих полетных суток (рис. 5.3). Суточный сдвиг

трассы происходит в том случае, когда орбита имеет не односуточную

кратность, точнее, если орбита имеет индекс m ф 0. В этом случае

КА за средние солнечные сутки совершает n/N = nnc -f m/N витков.

Так как в полетные сутки включаются только ппс витков, от момента

окончания ппс-го витка до окончания средних солнечных суток останется

время, равное (m/N)TAp, которому соответствует геоцентрический угол
_ _ 771 27Г

поворота Земли относительно плоскости орбиты, равный -—Тдр—-.
N ice

Следовательно, в СК № 2 долгота начала первого витка новых по-

летных суток сдвинется в восточном направлении относительно начала

первого витка предыдущих полетных суток. Это и есть суточный сдвиг,

который в линейной мере будет равен

шт> ^7Г m ТДр
Ley* = jjTap—Re

= -—2xRe.

Учитывая соотношение (5.3) для кратных ССО, получаем

m m m/N .

ч

ЬСут = —27ГЯе = гг- 27ГЯе = ; тг-г27ГЯе, (5.15)
п TincN + m nnc -f m/N

где, как и ранее, N
—

кратность орбиты; m — индекс орбиты, ппс
— число витков в полетных сутках (класс орбиты). Заметим теперь,
что для кратных ССО межвитковое расстояние на экваторе в линейной

мере может быть записано в виде

2тг N 1
LMB = ^г~^др^е = —2irRe = ■ —-27гЛе. (5.15')

ice п ппс *г m/N

Величины Ьсут и LMB приведены в табл. 5.2. Сравнивая последнее
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выражение с выражением (5.15), получаем

LMR N

7
=
—» ™ф0,

ИЛИ

= Ьмьт. (5.16)

Выражение (5.16) позволяет сформулировать еще одно определе-

ние кратности ССО, теперь уже в терминах, связанных с трассой КА: «га

межвитковых расстояний равны N суточным сдвигам». Это определение
не используется для m = 0. Мы еще раз убеждаемся в необходимости

при исследовании кратности орбит указывать для них не только период

кратности N, но и индекс орбиты га. Поэтому для указания кратно-

сти далее будем использовать обозначение К = [N\ m] или К = Nm.
Величину LcyTN = LMBm назовем Ln — сдвигом трассы за период

кратности N. Необходимость использования этого понятия обусловле-
на тем, что повторяемость (изомаршрутность) расположения трасс на

поверхности Земли, которая собственно и дает основание для рассмо-

трения кратных орбит, проявляется не на межвитковом расстоянии LMB,
а на участке экватора длиной Ьдг. Сдвиг трассы за период кратности

Ln можно считать «образом экватора», и поэтому свойства кратных ор-

бит, например полноту и частоту покрытия экватора полосами обзора
бортовой аппаратуры, изучать не на всей длине экватора*, а только на

части его, равной L^. В частном случае га = 1 имеем Ljsi = LMBf и все

особенности трасс, связанные с кратностью, действительно проявляются
на одном межвитковом расстоянии. Если же га > 1, то для изучения

эффектов, связанных с кратностью, необходимо рассматривать картину
распределения трасс на сдвиге Ljy = mLMB.

На рис. 5.4 показано расположение восходящих узлов орбиты за

период кратности. Для определенности представлен случай N = 11,
га = 4, поэтому на четырех межвитковых расстояниях располагаются

11 суточных сдвигов. Следовательно, сдвиг трассы за период кратно-

сти Ljsi = 4LMB. Это обязывает нас принимать к рассмотрению четыре

межвитковых расстояния и, значит, изображать на рисунке восходящие

узлы для четырех последовательных витков периода кратности.

Понятно, что они располагаются через одно межвитковое рассто-
яние друг от друга. В каждые следующие сутки эти узлы, сохраняя
свое взаимное расположение, сдвигаются вправо на один суточный сдвиг

LcyT. Так строится картинка для всех 11 суток. На построенной схе-

ме видно, что на каждый суточный сдвиг за период кратности обяза-

тельно попадает по m восходящих узлов орбиты. Не приводя строгого

доказательства, объясним суть дела. Рассмотрим, например, отрезок

* Здесь нам удобнее полагать, что Ln < 2ttRc. На практике чаще всего

это так. Однако неравенство может быть и обратным.
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Рис. 5.4. Схема расположения восходящих узлов первого (О), второго (Д),
третьего (О), четвертого (□) и последующих (0) витков на периоде кратности,

А'= [11; 4], LN=ALMb

АВ первого суточного сдвига. В первые сутки в левой крайней точке

А этого отрезка находится восходящий узел четвертого витка данного

периода кратности. На вторые и на третьи сутки узлы всех четырех

витков, сохраняя свое взаимное расположение, сдвигаются на один су-
точный сдвиг вправо. В четвертые сутки (через [LMB/LcyT] + 1 = 3

суток) узел первого витка выходит из межвиткового расстояния за пра-

вую границу сдвига Ln- Это смещение на рис. 5.4 обозначено через s.

А на первом суточном сдвиге, причем на том же расстоянии s от ле-

вой границы Ln (точки А), появляется узел пятого витка. Сдвиг s от

точки А можно оценить по формуле

-№И -LCyT XVjv

Учтем, что LcyTN = LMBm (см. выражение (5.16)), тогда послед-

нее равенство примет вид

\LmJ mJ
>СуТ. (5.17)

Так как га и N целые иш = 1,..., N — 1, то N/m можно представить

N
в виде

—

га

N

га

/
-\ , где / — некоторое целое число, принадлежащее

га

отрезку [1,га— 1]. Следовательно, выражение (5.17) принимает вид

s = I 1 1 ЬСуТ.
\ rnj

Это выражение может быть записано в виде

s = ( J LcvT = —LCyT. (5.18)
\ га ) га
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где q
—

некоторое целое число, принадлежащее отрезку [1, т—1] (в дан-

ном случае q = 1).
В следующие трое суток картина повторяется, в результате чего в

седьмые сутки за правую границу Ln выходит узел 2-го витка, а на пер-

вом суточном сдвиге соответственно появляется узел 6-го витка. Рас-

стояние его от точки А также будет описываться выражением (5.18),
но с другим значением q. Еще через трое суток на первый суточный
сдвиг попадет узел 7-го витка. Таким образом, для рассматриваемого

на рис. 5.4 случая кратности [11; 4] на отрезок АВ попадет четыре узла:
один попадает в точку Л, другой располагается от т. А на расстоянии

(l/4)LcyT, третий — (2/4)LcyTf четвертый — (3/4)LcyT.
Заметим, что в данном случае q принимает последовательно возра-

стающие значения q = 1,2,3,4. Для других кратностей значения q могут

и не быть последовательно возрастающими, например для К = [11,7]
имеем q

= 3,6,2,5,1,4. Таким образом, приходим к следующему утвер-

ждению.

Теорема об узлах кратной орбиты. На любой суточный сдвиг

трассы ССО кратности К = [N; га] за период кратности N попадают

т восходящих узлов орбиты. При этом расстояние между любыми

двумя соседними узлами

_
^сут

_

2жЯе
_

27rRe - .

т п nncN + m

Значения с для некоторых кратностей класса ппс = 14 приведе-
ны в табл. 5.3.

Таблица 5.3
Значения с = Ьсут/тп (ппс = 14)

N

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

1

1382

932

703

564

471

405

355

316

284

259

237

219

203

190

2

911

1382

557

932

401

703

401

564

257

471

218

405

189

3

679

549

1382

397

348

932

280

255

703

217

201

564

4

542

911

393

1382

308

557

254

932

215

401

187

771

5

450

389

343

306

1382

252

232

214

199

932

6

385

679

911

549

250

1382

213

397

557

7

337

301

273

249

229

212

1382

185

8

299

542

247

911

211

393

184

9 1

269

246

679

210

196

549
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Рис. 5.5. Схема покрытия экватора полосами обзора при обеспечении
полного покрытия: К = [5,3], Ljv = 3LMb, 6э = 0,5LCyT

Теперь можно естественно перейти к рассмотрению условия, о кото-

ром говорилось выше: условия полноты покрытия наблюдаемой терри-
тории полосами обзора (или полосами захвата) аппаратуры КА на крат-

ной орбите. Для определенности мы будем говорить о полосах обзора,
хотя фактически имеет значение только то, что покрытие поверхности

производится «полосами покрытия», имеющими некоторую заданную

ширину. Если надо обеспечить возможность наблюдения всех точек по-

верхности Земли за период кратности, то в качестве «полос покрытия»

рассматривают полосы захвата. Если надо обеспечить возможность на-

блюдения любой точки поверхности Земли за период кратности, то в ка-

честве «полос покрытия» рассматривают полосы обзора аппаратуры КА.

Будем далее говорить о выполнении условий непрерывности по-

крытия на экваторе, поскольку это условие достаточно для выпол-

нения условий непрерывности покрытия на широте у? ф 0 (точнее,
О ^ (р ^ г). Ширину полосы обзора, измеряемую по экватору, обозна-

чим 6Э « 6/sin г. Конечно, здесь и далее, мы полагаем, что 6Э < LMB. В

противном случае разрывов покрытия просто не может быть — задача о

покрытии вырождается. Говоря о покрытии, будем рассматривать толь-

ко восходящие или только нисходящие ветви орбиты в соответствии с

требованиями к освещенности точек съемки. Чтобы найти условия, при

которых будет обеспечиваться полное покрытие экватора, воспользуем-

ся схемой расположения восходящих узлов (рис. 5.5), изобразив на ней

полосы обзора аппаратуры КА. Не снижая общности задачи, можно

считать, что полосы обзора расположены не симметрично относительно

трассы полета, а лежат с одной стороны ее, например справа.

Понятно, что если кратность орбиты задана, то только ширина по-

лосы обзора определяет будет обеспечено полное покрытие или нет.

Просматривая различные значения 6Э, начиная от Ьэ = 0, мы получим

возможные варианты покрытия для рассматриваемой кратной орбиты.
В свете приведенной выше теоремы об узлах кратной орбиты становится

понятным следующее утверждение.
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Теорема о полном покрытии. Для того чтобы ССО кратности
К = [N\ m] была орбитой полного покрытия, необходимо и достаточ-

но, чтобы ширина полосы обзора удовлетворяла- условию

Ь^Ьу1 = ^1 = с. (5.20)
т п

При этом полное покрытие будет осуществлено за время, не превос-

ходящее период кратности N.

Необходимость. Пусть сплошной обзор за период кратности N

обеспечен (значит, он обеспечен и на сдвиге трассы за период кратности

Ln). Допустим, что условие (5.20) не выполнено, т.е. 6Э < LcyT/m. Из

теоремы об узлах кратной орбиты следует, что на каждом из N суточных
сдвигов располагаются т восходящих узлов орбиты, а значит, и т полос

обзора. Но, расположив на суточном сдвиге т полос обзора даже без

перекрытия последовательно друг за другом, мы получим суммарную по-

крываемую за период кратности полосу Nmb3 < NmLcyT/m — NLcyT =
Ln. Это противоречит предположению о сплошном обзоре за период

кратности, поэтому допущение 6Э < LcyT/m не верно и 6Э ^ LcyT/m.
Достаточность. Пусть Ьэ ^ LcyT/m. На каждом суточном сдви-

ге располагаются т восходящих узлов орбиты, причем первый из них

совпадает с левой границей суточного сдвига, а каждый последующий

располагается на расстоянии LcyT/m от предыдущего. Справа от каждо-

го узла расположим полосу обзора. Тогда все полосы обзора за пери-

од кратности покроют в совокупности отрезок длиной Nmb3. Так как

имеет место неравенство Nmb3 ^ NmLcyr/m = NLcyT.
Значит, Z/д' = NLcyT — сдвиг трассы за период кратности полностью

покрыт полосами обзора — сплошное покрытие обеспечивается. Те-

орема доказана.
С учетом выражений (5.15) и (5.19), условие (5.20) примет вид

LcyT 1 ГП 27rRe 2-кКе /со1Л6Э ^ —^- = 2тг/ге = = — = с. (5.21)
т т п п nncN + т

Заметим следующее. Выражение (5.20) может быть записано так-

же в виде

тЬэ

Ьсут
>1.

Отношение тЬэ/Ьсут часто появляется при анализе покрытий для

кратных орбит. Представляется разумным присвоить этому отноше-

нию некоторое обозначение и наименование. Будем называть его от-

носительной шириной полосы обзора и обозначать 6Э. Учитывая, что

Ьсут = 2nRem/n, получаем следующее определение 6Э:

га6э пЬъ 6Э
бэ =

■L^cvt ZTTilq С
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Условие (5.20) с использованием этого определения может быть за-

писано в виде 6Э ^ 1. Заметим, что Ьэ = Ьсут эквивалентно 6Э = т.

Добавим к (5.21) естественные ограничения на m и N, налагаемые их

определением. В результате получим систему неравенств, выполнение

которых обеспечивает сплошное (полное) покрытие экватора полосами

обзора шириной 6Э:

( лг 2тгЯе
nncN + т ^ —г—;

< э N, т — целые, взаимно простые. (5.22)

[^<1, m^O, AT^l;

Для значений т, N \л Ьэ, удовлетворяющих системе (5.22), поло-

сы обзора за период кратности N без разрывов накроют т межвитко-

вых расстояний (или N суточных сдвигов, или L^ — сдвиг трассы за

период кратности). При этом, возможно, соседние полосы обзора бу-
дут перекрываться, в результате чего некоторые участки экватора будут
просматриваться два или более раз.

Анализируя зависимости (5.22), можно получить ряд рекоменда-

ций, которые могут быть использованы при проектировании целевой

аппаратуры или выборе орбит КА ДЗЗ. Например:
• орбиты с более высокой кратностью N требуют для обеспече-

ния полного покрытия меньшей ширины полосы обзора 6Э (т.е.
Nb3 « const);

• при заданном периоде кратности орбиты N, уменьшение требуе-
мой ширины полосы обзора Ьэ достигается переходом к орбитам с

более высоким индексом т;

• для орбиты с периодом кратности N ^ 2 расстояние с между со-

седними узлами, реализовавшееся за время t ^ N, удовлетворя-
ет неравенствам:

27г/ъе 2wRe

N(nnc + 1)
< ° <

Nnnc'

• наименьшая кратность для орбит сплошного покрытия К — [2; 1].
Требуемая ширина полосы обзора при этом 6Э = 1382 км для ппс =

14, 6Э = 1293 км для ппс = 15. Увеличение Ьэ сверх этой величины

приводит только к появлению участков многоразового просмотра.

Из (5.22) следует, что для любого 6Э можно найти минимальный пе-

риод кратности N* такой, что все орбиты с периодом кратности N ^ N*

будут за период кратности обеспечивать сплошное покрытие. Выраже-
ние для N* имеет вид

ппс \ тоэ J

На рис. 5.6 представлен график зависимости N* от 6Э для ппс = 14,
т = 1,...,7. Значения N*, полученные по (5.23), округлены до целого
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Рис. 5.6. Минимальный период кратности N* орбиты сплошного

покрытия в зависимости от ширины полосы обзора 6Э
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в большую сторону. Кроме того, учтено, что вместе с соотношением

(5.22) должно выполняться естественное ограничение на т и N, т.е.

т ^ N — 1, откуда следует N ^ m -f 1.

Учитывая сказанное, можно сформулировать теорему о полном по-

крытии несколько иначе (см. задачу 5.5):

Для ССО любого периода кратности N ^ 2 можно найти полосу

обзора, обеспечивающую полное покрытие, и наоборот, для любой

полосы обзора 6Э можно найти кратную ССО полного покрытия.

Заканчивая обсуждение этого вопроса, заметим, что из условия

(5.20) и определения кратности (5.16) следует соотношение

N ^ Ьмь/Ьэ,

которое (полагая LMB и 2600...2900 км) можно использовать для бы-

строй приближенной оценки периода кратности орбиты сплошного по-

крытия при заданной ширине полосы обзора Ьэ. Такими «пальцевыми»

оценками пользуются проектанты, чтобы сориентироваться в порядке

величин и правильно выбрать направление проектного поиска.

Теперь поговорим о связи N* и высоты орбиты. Поскольку для

любого значения 6Э существует минимальный период кратности N*, то

существует и минимальная высота /i*, при которой обеспечивается пол-

ное покрытие, а также согласованное с Л* поле обзора аппаратуры КА.

Как их определить? Из теоремы о полном покрытии можно получить

(см. задачу 5.6) соотношения, связывающие минимально допустимую

высоту /г* ССО сплошного покрытия, ширину полосы обзора на эквато-

ре 6Э, заданный класс орбиты ппс и индекс орбиты т\

2/3

/i*(nnC)m,63) =
42241,12

2~73
1-

тЬэ

2тгЯс
6378,14 км. (5.24)
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Так как истинная (не экваториальная!) ширина полосы обзора
6 = 6Э sin г, то соответствующий ей геоцентрический угол 2ip£ может

быть найден из равенства

6Э sin г

<Ре =
2Де

С учетом этого выражения, из (5.24) получаем соотношение для

определения высоты h* как функции <р£:

А. = 4224М2(1__^ у/з_пг16 \ 7Г sin г /

или обратное ему соотношение

<Ре =
т

1 - 0,05867ПпС(1 + £)
3/2'

(5.24")

И, наконец, по формуле (3.8) или (3.8') можно найти соответствую-

щий геоцентрическому углу <ре угловой радиус поля обзора бортовой
аппаратуры е:

е = arctg
sin ip£

(1 -f h/Re) — cos(p£
'

Итак, последовательность расчета h* и поля обзора бортовой ап-

паратуры 2е, обеспечивающих полное покрытие (при заданной ширине
полосы 6Э), следующая. Для полосы обзора 6Э задаемся классом орбиты
ппс, индексом орбиты т и наклонением орбиты г. Хорошим ориентиром

при этом могут служить табл. 5.2 и 5.3, рис. 5.1 и 5.6. Затем по формуле
(5.24) (рис. 5.7) находим /i*, по табл. 5.2 находим h ^ h*, по формуле
ip£ = b3sini/(2Re) — геоцентрический угловой радиус поля обзора ip£

и, наконец, по формуле (3.8) (рис. 3.6) — угол е.

Формула (5.24), так же как и (5.24'), определяет высоту Л* через

ширину полосы обзора 6. В практике, однако, часто требуется опреде-

лить высоту орбиты h* непосредственно как функцию углового радиуса
поля обзора аппаратуры е. Приравняв левые части равенств (3.7) и

(5.24"), получим точное уравнение, связывающее Л* и е. Разрешить это

уравнение относительно h*, однако, не удается, поэтому вместо (3.7)
воспользуемся линейным соотношением (3.8;). В результате получим

,3/2]
11 - 0,05867ппс

'/*1
Re

tge =
т (-0 (5.25)

irRe sin г f ч
Обозначим А =

, тогда из (5.25) имеем
т tg e
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Рис. 5.7. Зависимость h* = /(Ьэ) на кратной ССО: а — пПс = 14;
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Вследствие малости h*/А, используем разложение

-А)
:

ЗА

Выражая отсюда Л*, после элементарных преобразований получаем

6,623 - n2Jc3
Л* =Re

1,406^ + ^/3
КМ. (5.26)

sin г

Напомним, что h* — минимальная высота ССО сплошного покры-

тия для заданного угла е. При использовании формулы (5.26) (рис. 5.8)
наклонение г ССО надо положить равным некоторому среднему значе-

нию, например г = 98°. Затем по найденному значению h ^ Л* на-

клонение орбиты можно уточнить.
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Рис. 5.8. Зависимость h* — минимальной высоты ССО сплошного покрытия

от е — углового радиуса поля обзора аппаратуры: а — ппс = 14; б— ппс = 15;

т = 1,...,7

Задача 5.1. Постройте график поправки 6а = /(г) к большой по-

луоси (см. выражение (5.11)) для солнечно-синхронных орбит.
Задача 5.2. Рассмотрите выражения для большой полуоси, накло-

нения и суточного сдвига круговой ССО и найдите следующие из них

ограничения на параметры орбиты.
Задача 5.3. Предложите способ классификации солнечно-синхрон-

ных орбит кратности N и оцените их количество.

Задача 5.4. Найдите несколько ССО из класса 14-витковых (ппс =
= 14), обеспечивающих сплошное покрытие поверхности Земли полоса-

ми обзора на экваторе, при а) Ьэ = 1400 км; б) Ьэ = 400 км.

Задача 5.5. Докажите утверждение: для любой ширины полосы

обзора аппаратуры 6Э можно найти ССО, на которой за период кратности

^
\^̂s
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^:?v
х
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^

v^
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4J^̂V "N.

^
^**
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N = /(ппс,т,6э) обеспечивается сплошное покрытие.

Задача 5.6. Найдите выражение для наименьшей высоты ССО

сплошного покрытия, в зависимости от ширины полосы обзора аппа-

ратуры КА, и соответствующее этой полосе поле обзора аппаратуры КА.

Задача 5.7. Найдите высоту ССО, ее кратность и поле зрения ап-

паратуры КА, обеспечивающие сплошное покрытие при полосе захвата

аппаратуры b = 1190 км. Высота орбиты должна принадлежать диа-

пазону h = 600,...,800 км.

Задача 5.8. В классе орбит ппс = 14 найдите параметры круговой

ССО сплошного покрытия с периодом кратности N = 4. Угловой радиус

поля обзора бортовой аппаратуры КА е = 20°.

Задача 5.9. Приведите пример баллистического построения косми-

ческой системы (КС) для ведения фоторазведки. Высота орбиты около

600 км, бортовая аппаратура имеет полное поле обзора 2е — 115°. КС

должна осуществлять периодический полный обзор поверхности Земли

за наименьшее время.

5.3. Продолжительность полного

покрытия поверхности Земли

5.3.1. Продолжительность полного покрытия

В разд. 5.2 показано, что для произвольной кратности К = [JV; т]
можно подобрать орбиту, обеспечивающую сплошное покрытие (теорема
о полном покрытии). Определяющим параметром здесь является шири-

на полосы обзора 6Э, точнее, относительная ширина полосы обзора 6Э.

Если 6Э = -—- = 1, то полосы обзора без перекрытий один раз на-

LCyT
кроют все точки Ljv — сдвига трассы за период кратности (а значит,

и весь экватор). Время, в течение которого достигается полное покры-

тие экватора, называют продолжительностью полного покрытия Тпок.
В теореме о полном покрытии утверждается, что существует наимень-

шая ширина полосы обзора 6Э = LcyT/m, при которой обеспечивается

полное покрытие, и при этом продолжительность покрытия Тпок равна

периоду кратности N. А как будет изменяться Тпок при возрастании

ширины полосы обзора сверх этой минимальной величины? Как опре-

делить минимально возможную продолжительность полного покрытия?
При какой ширине полосы обзора она будет обеспечиваться? Какие еще

характеристики кратной орбиты начнут изменяться при изменении 6Э?
Прежде всего, заметим, что из теоремы о полном покрытии следует,

что при 6Э < 1 полного покрытия экваториальных областей за период

кратности не будет. При Ьэ = 1 наступает полное одноразовое покры-

тие экватора за время Тпок = N. При 6Э > 1 соседние полосы захвата

начнут перекрываться, и наряду с одноразовым появятся участки с по-

крытием два и более раз. Посмотрим, как при этом будет изменяться

4 Зак. 13



50 Глава 5

Рис. 5.9. Схема расположения полос захвата для орбиты полного покры-

тия. К = [7; 3], тЬэ/Ьсут = 4: И — третий виток полетных суток;

ES3 — второй виток полетных суток; Е^Э — первый виток полетных суток

продолжительность полного покрытия ТПок- Обратимся к рис. 5.9, на

котором для ССО полного покрытия кратности К = [7; 3] изображе-
ны полосы обзора при 6Э > 1 на сдвиге трассы за период кратности

Ln = 3LMB. Из рис. 5.9 видно, что полное покрытие обеспечивает-

ся через двое суток. Значит, в этом примере удалось подобрать такую

ширину полосы обзора, что время полного покрытия стало меньше пе-

риода кратности N, равного 7 суток.

Оказывается, что имеет место следующее утверждение:

Теорема о продолжительности полного покрытия. Для то-

го чтобы на ССО кратности К = [N; т] продолжительность полного

покрытия ТПок равнялась к суток: Тпок = к, где 2 ^ к ^ [ЛГ/т]+,
к — целое, необходимо и достаточно, чтобы ширина полосы обзо-

ра удовлетворяла неравенству:

6Э ^ тах{т;ЛГ-т(*;-1)}. (5.27)

Графически это утверждение иллюстрировано на рис. 5.10. Напо-

минаем, что [N/m]+ = N/m, если N/m — целое и [N/m]+ = [N/mJ-fl,
если N/m — не целое.

Рассмотрим более общий случай, когда N/m не целое. Из определе-
ния кратности орбиты NLcyT = mLMb следует, что на каждое межвитко-

вое расстояние попадает [N/m] полных суточных сдвигов (см. рис. 5.9).
Это означает, что на каждое межвитковое расстояние в первые [N/m] + l

суток последовательно попадают [N/m] -f 1 полос обзора.
Точнее, на Ьмъ попадут левые границы полос, а их правые границы

в зависимости от ширины полосы могут и выходить за пределы рас-

сматриваемого межвиткового расстояния. В любом случае, однако, в

первые [N/m] -f 1 суток покрытие осуществляется последовательно рас-
положенными полосами обзора, начала которых отстоят друг от друга
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Рис. 5.10. К теореме о продолжительности полного покрытия

на расстоянии, равном суточному сдвигу. Отсюда следует, что для осу-

ществления полного покрытия за к суток (к ^ [N/m] + 1) необходимо
и достаточно, чтобы в первые к — 1 суток закрылись к — 1 суточных

сдвигов, а в к-е сутки были закрыты «окна» межвитковых расстояний,
оставшиеся после предыдущих к — 1 суток. «Окна», образовавшееся к

А;-м суткам на каждом межвитковом расстоянии, равны

N
(л 1 JJL/сут ~~

—•«-усут
—

v
— •*-)-*v(сут

= (-- (к - 1) U-'сут-

Если учесть, что в каждые предыдущие сутки полоса обзора за-

крывала один суточный сдвиг, то для ширины полосы обзора можно

записать

Ьэ ^ max{LcyT; (N/m — (к — l))LcyT} = глах{1; N/m — (к — l)}LcyT.

Переходя к относительной ширине полосы обзора, получаем

6Э = max{m; N - т(к - 1)}. (5.28)
Так как 6Э < LMB по условию, то Тпок = к > 1. Следовательно,

для осуществления полного покрытия за к суток, где 2 ^ к ^ [N/m]+,
необходимо и достаточно, чтобы ширина полосы обзора равнялась 6Э ^
max{m; N—т(к—1)}. Например, для К = [7,3] (см. рис. 5.9) продолжи-
тельность полного покрытия Тпок = к = [7V/m]+ = 3 суток (при периоде

кратности 7 суток!) достигается при 6Э = тах{3; 7 — 3(3 — 1)} = 3 = m,

или, учитывая (5.27) и (5.15), при Ьэ = Lcyr = —-. Для 14-
7ппс + 3

витковой орбиты это составляет 6Э = 1190 км. Заметим, что условие

(5.28) может быть записано также в виде

max{m; N - т(к - 1)} = [
* " т(к ~ *)' N > Arm;

N < km. (5.29)

4*
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Таблица 5.4
Ширина полосы обзора для обеспечения полного покрытия (ппс = 14)

К = [N; т]

[14; 1]
[14; 1]

[14; 2]=[7; 1]
[14; 5]
[14; 5]

[14; 7]=[2; 1]

Тпок = к < [N/m] +

14

10

3

3

2

2

Условие

N = km

N > km

N > km

N < km

N > km

N = km

h(k)

Ьэ = 1

Ьэ = 5

Ьэ = 5

Ьэ = 5

Ьэ = 9

Ьэ = 1

Оэ - ^-^сут

Ьэ = bCyj
Оэ — OJL/сут
Оэ = OL/сут
Ьэ = Lcy-t

Ьэ = (9/5)LcyT
Ьэ = -Ьсут

ЬЭ| км

203

1017

2024

995

1791

1382

В табл. 5.4 приведены примеры расчета ширины полосы обзора,
необходимой для обеспечения полного покрытия за заданное время

Тпок = к суток. Величины N, т и к назначались в соответствии с

условием 2 ^ к ^ [N/m]+, значение Ьэ(к) = f(N,m,k) рассчиты-
валось по формуле (5.29). Высота орбиты бралась из табл. 5.2 для
класса ппс = 14.

Определив относительную ширину полосы обзора Ьэ(к), требуемую
для получения времени полного покрытия ТПОК = к суток, находим со-

ответствующую ей экваториальную полосу обзора Ьэ по формуле

6э = brLlJk) = 2lRe bJk) = 1^-bJk) = cbJk), (5.30)
m

K J
nncN + m

n ;
n

v ; v h v ;

где с— наименьшее расстояние между восходящими узлами трассы, ре-

ализующееся за период кратности N (см. выражение (5.19) и табл. 5.3).
Из соотношения (5.30) следует утверждение:

При заданной кратности К = [N; тп] уменьшение времени полного

покрытия с iV суток до к суток, где 2 ^ к ^ [N/m]+, достигается

увеличением полосы обзора в Ьэ(к) раз: от Ьэ = с до 6Э = Ьэ(к)с.

Рассмотрим, например, орбиту кратности [14; 5] класса «14». Из

табл. 5.3 находим для нее с = 199 км. Значит, для 6Э = 199 км время

полного покрытия Тпок будет равно 14 суток. Пусть надо обеспечить

время Тпок = к = 3 = [14/5]+ суток. Из соотношения (5.29) находим,

что для выполнения этого требования Ьэ должно равняться т, т.е. Ьэ =

5. Следовательно, для уменьшения времени полного покрытия с 14 до

3 суток необходимо полосу обзора увеличить в 5 раз: от 199 до 995 км.

Пусть надо обеспечить время ТПОк = к = 2 суток. Тогда должно быть

выполнено Ьэ = N — m = 9. Значит, полоса обзора должна быть в 9

раз больше с, т.е. 6Э = 9 • 199 = 1791 км (см. табл. 5.4).

5.3.2. Минимальное время полного покрытия

Потребитель данных космического мониторинга Земли, как прави-

ло, заинтересован в том, чтобы продолжительность полного покрытия

была возможно меньше. Уменьшения ее можно достигнуть за счет сни-

жения периода кратности N, однако зачастую это не представляется
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возможным из-за требований к высоте или наклонению орбиты. Приве-
денные расчеты показывают, что приемлемую продолжительность пол-

ного покрытия можно обеспечить за счет подбора ширины поля обзо-

ра аппаратуры КА.

Выше уже отмечалось, что менее двух суток Тпок может быть, толь-

ко если 6Э ^ Ьмъ. Мы же рассматриваем наиболее часто встречающийся
в практике случай 6Э < LMB, поэтому минимальная продолжительность

покрытия может быть равна Тпок = 2 суток! Условия существования
такого покрытия дает следующая теорема.

Теорема о минимальном времени полного покрытия. Мини-

мальная продолжительность полного покрытия, равная двум суткам,

достигается при относительной ширине полосы обзора

(5.31)

Прежде всего отметим, что условие 2 ^ к ^ [N/m]+ здесь всегда

выполнено, поэтому теоремой о продолжительности полного покрытия

пользоваться можно. Из выражения (5.29) следует, что Тпок = к = 2

суток обеспечивается при

т г ЛГ -I Г N -

т, N > 2т; ,с ооЛЬэ = тах{т; N - т} =

| ^ N ^ 2т (5.32)

Построив график функции 6Э = max{m, N — т} — /(т), видим, что

он представляет собой график функции у = \х\, смещенный вдоль осей

координат на величину N/2. Но такая функция имеет вид у
= N/2 +

\х — N/2\. Значит, функция 6Э = тах{га; N — ш} может быть записана

в виде (5.31). Заметим, что с учетом соотношения (5.27), выражение

(5.32), обеспечивающее ТПОК = 2 суток, можно записать также в виде

В качестве еще одного примера рассмотрим орбиты кратности К =

[2; 1], К = [5; 3] и К = [13; 9]. Для получения полного покрытия за двое

суток относительная ширина полосы обзора, подсчитанная по формуле
(5.29) или (5.31), должна равняться 6Э = т, т.е. соответственно 6Э = 1,

Ьэ — 3 и 6Э = 9. Экваториальная ширина полосы обзора 6Э = сут6э
m

во всех трех случаях одинакова и равна LcyT. В линейных единицах
га

она различна и равна соответственно LCVT = —27гЯе = 1382, 1647 и

п

1888 км (для ппс = 14).
В табл. 5.5 приведена вычисленная по формуле (5.33) ширина по-

лос обзора 6Э, обеспечивающих полное покрытие за двое суток при раз-

личных кратностях орбит К = [N\ га] (для ппс = 14). Из таблицы

N
т--
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Таблица 5.5
Ширина полосы обзора, при которой обеспечивается полное покрытие

за 2 суток на ССО кратности К = [ЛГ;т] (ппс = 14)

N

2

4

6

8

10

12

14

16

18

20

3

5

7

9

11

13

15

17

19

21

1

1382

2109

2357

2483

2558

2608

2645

2672

2693

2710

1864

2258

2429

2524

2585

2628

2659

2683

2702

2717

2

1382

1864

2109

2258

2357

2429

2483

2524

2558

1822

1670

2004

2192

2312

2396

2457

2505

2542

2572

3

2038

1382

1742

1962

2109

2215

2295

2357

2407

1647

1587

1864

2042

2166

2258

2328

2384

2429

4

га

5 6

N — четное

1822

1382

1670

1864

2004

2109

2192

2258

N

2166

1572

1541

1775

1939

2060

2153

2226

2286

2251

1713

1382

1622

1794

1925

2027

2109

2038

1647

1382

1587

1742

1864

1962

— нечетное

1945

1530

1512

1714

1864

1979

2070

2144

2312

1822

1503

1492

1670

1807

1915

2004

7

2357

1908

1603

1382

1561

1702

1815

2109

1742

1484

1477

1636

1762

1864

8

2166

1822

1572

1382

1541

1670

2393

1979

1687

1471

1466

1609

1725

9

2421

2038

1759

1548

1382

1525

2213

1888

1647

1460

1457

1587

10 |

2251

1945

1713

1530

1382

2444

2087

1822

1616

1452

1450

прослеживается различие и общность орбит с четным и нечетным пери-

одами кратности. Орбита кратности К = [2; 1] одновременно является

орбитой с любым четным периодом кратности (N = 2,4,6,...) и индек-

сом т = N/2. Для нее полоса обзора, обеспечивающая Тпок — 2 су-

ток, имеет ширину

Ьэ = L,сут
2тгДе

—ппс + 1
т

2тгЯе

2ппс + 1' (5.34)

Отсюда следует, что в случае кратности [N] N/2] (N — четное) ширина

полосы обзора не зависит от N и имеет минимально возможную величи-

ну, так как для всех четных N и т ф N/2 полоса обзора, найденная по

формуле (5.33), имеет ширину большую, чем дает формула (5.34). Для
ппс = 14 это минимальное значение равно Ьэ = 1382 км (см. табл. 5.5).

У орбит с нечетным N индекс не может быть равен т — N/2, так

как т, по определению, целое. Из табл. 5.5, однако, видно, что для бли-

жайшего к N/2 значения т = (iV-fl)/2 полоса обзора, обеспечивающая
Тпок = 2 суток, также имеет минимальную ширину, как и в случае чет-

ного N. Правда, в отличие от четного периода кратности, этот минимум
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зависит от N — является убывающей функцией N:

2тгЛе IitR*
0Э Ьгу/гсут N

—

Ппс + 1
т

N
-2ппс + 1

7V + 1

и имеет максимальное значение для К = [3; 2]. Для ппс = 14 это макси-

мальное значение минимума равно 6Э = 1822 км (см. табл. 5.5). Это дает

определенные основания при проектировании бортовой измерительной
аппаратуры ограничить сверху ширину ее полосы обзора величиной

£тах _
27г/се

1,5ппс + 1

Полученный вывод можно сформулировать в виде следующего утвер-

ждения:

Теорема о минимальной ширине полосы обзора. Среди
кратных ССО с двухсуточным полным покрытием, орбиты кратности
К = [N] [N/2]+] имеют минимальную ширину полосы обзора

2тгЯе
N — четное;

6min =
2ппс + 1'

2тгЯе
N

N — нечетное.

N + 1
2ппс + 1

Подведем итоги. Для орбиты кратности К = [N; га] продолжи-
тельность полного покрытия в зависимости от ширины полосы обзора
может быть от N до 2 суток. Обеспечивается эта продолжительность

полосой обзора аппаратуры шириной соответственно от Ьэ
до Ьэ = (N/m - l)LcyT:

N,
[N/m]+,
£<[ЛГ/га]+,

2,

6Э = 1;

Ьэ = т;

Ьэ = N - т{к - 1);
N'N

т —

■L^cvt / т

(5.35)

Найти зависимость ТпоК = f(b3) при 1 < 6Э < га (или при [ЛГ/га]+ <

Тпок < N) предоставляем любознательному читателю.

Задача 5.10. КА на 14-витковой ССО совершает за период кратно-
сти N = Б суток п = 73 витка. Найти ширину полосы обзора бортовой
аппаратуры, чтобы время полного покрытия поверхности Земли равня-
лось двум суткам, пяти суткам.

Задача 5.11. В требованиях к проектируемой космической системе

на высоту орбиты (в пределах заданного класса ппс — 14) ограничений
не наложено, однако указано, что
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• период кратности орбиты должен быть четным;

• должно обеспечиваться полное покрытие за 2 суток;

• ширина полосы обзора должна быть минимальной.

Найти кратность и высоту орбиты, а также требуемую ширину по-

лосы обзора, удовлетворяющие этим условиям.

Задача 5.12. Показать, что среди всех ССО, обеспечивающих пол-

ное покрытие за двое суток, орбиты с индексом т = [N/2]+ имеют

наименьшую полосу обзора, равную суточному сдвигу, независимо от

периода кратности орбиты.
Задача 5.13. Найдите параметры 14-витковой орбиты с периодом

кратности N = 3 при обеспечении полного покрытия.

5.4. Частота просмотра экваториальных
областей за период кратности орбиты

Как уже отмечалось в разд. 5.2 и 5.3, при Ьэ = 1 имеет ме-

сто полное одноразовое покрытие экватора полосами обзора за время

ТПок = N. На рис. 5.11 в качестве примера показана схема реализации

такого покрытия для орбиты кратности [5; 3]. Так как, по определе-

т Ьэ Ьэ г 1
нию, оэ = — =

—, то из условия оэ = 1 следует, что полоса
С L/Qyi ITYI

обзора Ьэ = с = LcyT/3.
При 6Э > 1 соседние полосы захвата начнут перекрываться, и наря-

ду с одноразовым появятся участки экватора с покрытием два и более

раз. Будем говорить, что обеспечивается р-разовое покрытие некоторой
точки экватора, если эта точка р раз за период кратности N накры-

вается полосой обзора бортовой аппаратуры КА. Если данное условие
выполняется для любой точки экватора, будем говорить, что имеет ме-

сто р-разовое покрытие экватора за период кратности орбиты.
Посмотрим, как выглядит схема покрытия, когда 6Э > 1. На

рис. 5.12 дана схема покрытия для орбиты той же кратности [5; 3], но

с Ьэ = 2. В этом случае Ьэ = 2с = 2LcyT/m = 2/3LcyT. Из рисун-
ка следует, что на всей протяженности экватора обеспечивается пол-

ное двухразовое покрытие.

Итак, при Ьэ = 1 имеем одноразовое полное покрытие, при Ьэ = 2

имеем двухразовое полное покрытие. Может быть, при 6Э = 3 будет
обеспечиваться трехразовое покрытие? Рис. 5.13 подтверждает это пред-

положение! В этом случае Ьэ = Зс = 3LcyT/m = 3/3LcyT = LcyT.
Рассмотрим еще один пример, решение которого очевидно и про-

верим на нем наше предположение о том, что при 6Э = р будет обес-
печиваться р-разовое покрытие экватора.

Пусть Ьэ — Ьмь. Понятно, что в этом случае за 1 сутки будет
обеспечено полное покрытие экватора, значит, за период кратности N

суток будет обеспечено JV-разовое покрытие экватора. Найдем 6Э, ис-

пользуя определения кратности орбиты NLcyT = mLMB и параметра
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Рис. 5.11. Полное одноразовое покрытие экватора полосами обзора за период

кратности: К = [5;3], 6Э = 1

L ^сут
<Щ W

^ ^™

^^Тч^^\ч^^
\/////////////ш

1сут W
^ г

^^>Ш^*Ш*
w/ш/ш/ь

и ^ ><«—

. LcyT ь! <* LofT
^ р ^ Р"

к^^&^
'////////////////\

У///////////////\

шт*ж&

^ Ьсут j
П

У////////ШЩ 1
^Н ^^
^^W^KU 1̂

^мв I Алв
ж w
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кратности: К = [5;3], 6Э = 2
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Рис. 5.13. Полное трехразовое покрытие экватора полосами обзора за период

кратности: К = [5;3], 6Э = 3

с = LcyT/m. Получим:

VMB ^
Г

— —Ь(
с m

сут
= N.

-'сут

Таким образом, действительно, при Ьэ = N имеем ЛГ-разовое по-

крытие экватора за период кратности. Следовательно, можно сформу-
лировать следующее предложение:

Теорема о частоте покрытия. Для того чтобы на ССО кратности
К = [N\ m] частота покрытия экватора за период кратности орбиты
равнялась р, где р = 1, ...,7V, необходимо и достаточно, чтобы полоса

обзора имела относительную ширину 6Э = р.

Справедливость этого предложения следует из теоремы о полном

покрытии. Действительно, полное одноразовое покрытие обеспечивает-

ся, когда 6Э = 1, или, что то же самое, Ьэ = с. В этом случае полосы
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обзора вплотную примыкая друг к другу, но без перекрытия, полностью

1 раз покроют всю длину экватора (см. рис. 5.11). Если в р раз увеличить

каждую полосу обзора, то, естественно, каждую точку экватора накроют

р полос. Относительная ширина полосы обзора при этом будет равна

г h рс
Ьэ = — = — = р.

с с

Рассмотрим пример. Пусть круговая солнечно-синхронная орбита
КА класса «15» имеет кратность [11; 2]. Поле обзора бортовой аппа-

ратуры равно 2е « ±34,8°. Найдем частоту покрытия экватора за пе-

риод кратности N = 11 суток. Из табл. 5.2,6 находим высоту орбиты
h = 514,8 км; наклонение i « 97,4°. Из рис. 3.6 или формулы (3.7') на-

ходим полосу обзора бортовой аппаратуры КА 6 « 2/itg(35°) « 715 км.

Экваториальная полоса обзора 6Э = 6/sin г « 720 км. По формуле

(5.19) находим

Lcvt 2тгДе 2тгЯе 2 • 3,14 • 6378,14 ЛЛЛ

с = —— = =
ттгтт

=
—г^—т. ^—

« 240 км.

т п lbN + m 15-11 + 2

Следовательно,

3

с 240

Значит, за 11 суток будет обеспечиваться трехразовое покрытие экватора

полосами обзора бортовой аппаратуры КА.

Заметим, что теорема с некоторым уточнением может быть распро-

странена на случай Ьэ/с — не целое. При этом в качестве р удобно
рассматривать величину

Р = + 1.

Нетрудно сообразить, что в этом случае:

( — — (р — 1) 1 • 100 % длины экватора покрывается р раз;

100 % длины экватора покрывается (р — 1) раз.И)
Например, если Ьэ/с = 2,4, то р

= 3 и 40 % экватора покрываются
3 раза, а 60 % — покрываются 2 раза.

Отметим еще одно обстоятельство. В теореме о частоте покрытия

показано, что ширина полосы обзора, при которой достигается р-разовое

покрытие экватора за период кратности N,

Ьэ = рс.
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Ширина полосы обзора, при которой время полного покрытия рав-
но к суток,

6Э = Ьэ(к)с,

где Ьэ(к) определяется из теоремы о продолжительности полного по-

крытия (см. выражение (5.29)):

Ьэ(к) = max{m; N — т{к — 1)},

где 2 ^ Jfc ^ [JV/m]+.
Сравнивая выражения для 6Э, получаем следующее утверждение:

Теорема соответствия продолжительности и частоты полно-

го покрытия. Если ширина полосы обзора такова, что продолжитель-

ность полного покрытия орбиты кратности [N\ m] равна к суток, где

2^ к $С [N/m]+, то за период кратности орбиты N будет обеспечено
р-разовое покрытие экватора, где р = глах{ш; N — т{к — 1)}.

Обратимся к уже рассмотренному выше примеру орбиты кратности

[11; 2]. Пусть, например, Техническое задание на КА ДЗЗ требует, что-

бы продолжительность полного покрытия была равна ТПОК = к = 5

суток (данное значение к удовлетворяет условию теоремы, поскольку
5 < [11/2]+ = 6). Из теоремы соответствия следует, что в этом слу-

чае р
= тах{2; 11 — 2(5 — 1)} = 3. Следовательно, произвольная точка

экватора за период кратности 11 суток 3 раза попадет в поле обзора КА

(обеспечивается трехразовое покрытие экватора).
В заключение отметим, что частота покрытия при возрастании ши-

роты места будет выше, чем на экваторе. Этот вопрос достаточно полно

разобран в монографии [7], поэтому здесь он обсуждаться не будет.

Задача 5.14. Для ССО класса ппс = 15 с периодом кратности
N = 11 и двухсуточным полным покрытием определите высоту ССО и

частоту покрытия экватора при условии, что полоса обзора аппаратуры

КА имеет минимально возможную ширину.

Задача 5.15. Какова частота покрытия экватора на ССО кратности
К = [3; 2], если полоса обзора аппаратуры Ьэ = 2100 км?

Задача 5.16. Приведите примеры солнечно-синхронных орбит
класса «15», имеющих период кратности N = 11 суток, время пол-

ного покрытия ТПок = 4 суток и найдите для них частоту покрытия

экватора за период кратности.



Глава 6

Местное время прохождения

восходящего узла орбиты.
Освещенность КА в орбитальном
полете

Если ты все понимаешь, значит тебе не обо всем

говорят.

«Пшекруй»

6.1. Местное время прохождения

восходящего узла орбиты

Перейдем к рассмотрению параметра тпщ
— местного солнечного

времени прохождения восходящего узла орбиты. Этот параметр опреде-
ляет взаимное расположение плоскости орбиты и направления на Солн-

це, а так же высоту Солнца he над местным горизонтом КА (равную
высоте Солнца над местным горизонтом подспутниковой точки).

Местное солнечное время на любом меридиане Земли равно часо-

вому углу Солнца относительно этого меридиана плюс 12 часов (см.
выражение (2.1)). Следовательно, местное солнечное время в восхо-

дящем узле орбиты тпщ

mnT=* + 12h, (6.1)
где t — часовой угол Солнца в восходящем узле орбиты (рис. 6.1).
Из рис. 6.1 следует:

ас + * = 0, (6.2)

где П — долгота восходящего узла орбиты и ас
—

прямое восхождение

Солнца, отсчитываемые от точки весеннего равноденствия j.

Из выражений (6.1) и (6.2) следуют соотношения для определения
местного солнечного времени в момент прохождения восходящего (6.3')
и нисходящего (6.3") узлов орбиты:

maT = 0-ac + 12h; (6.3')

тщ =П-ас. (6.3")

На рис. 6.2 показано местное время гпщ в восходящем узле орбиты
при различных положениях среднего экваториального Солнца. Из вы-

ражений (6.3) видно, что местное солнечное время тп в узлах орбиты
остается постоянным для ССО, так как условием солнечной синхронно-

сти является равенство во времени скоростей изменения Q и «с. откуда
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Рис. 6.1. К определению местного вре-
мени прохождения восходящего узла

орбиты тщ

Рис. 6.2. Положение среднего эква-

ториального Солнца и соответствующее

ему тщ

Рис. 6.3. Видимое годовое движение Солнца по небесной сфере

следует постоянство во времени разности (Q — ас), а значит, и ш^.

Однако как скорость прецессии, так и скорость изменения ас, строго

говоря, не постоянны во времени. Скорость прецессии меняется из-за

падения высоты орбиты вследствие атмосферного торможения.

Скорость изменения ас не постоянна по двум причинам: видимое

годовое движение Солнца происходит в плоскости эклиптики, а не в

плоскости экватора, в которой определен угол ас (рис. 6.3), скорость

движения Земли вокруг Солнца (а значит, и скорость движения «види-

мого Солнца» по эклиптике) не постоянна во времени вследствие эл-

липтичности орбиты Земли.
В первом приближении, однако, эти факторы можно не учитывать.

Обратим внимание еще на одно обстоятельство. В гл. 2 мы ввели поня-

тие местного времени, определяя его через часовой угол среднего эква-

ториального Солнца. Использование понятия фиктивного равномерно

движущегося среднего экваториального Солнца объяснялось требовани-
ем равномерности течения измеряемого «бытового» времени. Сейчас

мы определяем не время, а взаиморасположение истинного Солнца и

плоскости орбиты. Это взаиморасположение определяется прямым вос-

хождением истинного Солнца ас и долготой восходящего узла орбиты
П. Как следствие, разность (П—ас), названная местным солнечным вре-

менем прохождения восходящего узла,
— есть истинное (а не среднее)

солнечное время в узле орбиты. Поэтому через mn| и могут быть вы-

ражены некоторые параметры, определяющие реальную освещенность

орбиты КА (см. ниже). Отметим, что параметр тщ дал основание
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для деления ССО на дополуденные (тщ < 12h) и послеполуденные

(rant > 12h) орбиты.

6.2. Взаимное положение Солнца
и плоскости орбиты

Одним из параметров, характеризующих условия освещенности точ-

ки съемки (подспутниковой точки), является угол /? между плоскостью

орбиты КА, положение которой задается ортом вектора кинетического

момента орбиты с0, и 8° — ортом направления на Солнце (рис. 6.4).
Найдем угол /?.

Из рис. 6.4 следуют выражения для векторов s° и с0:

s° = || cos <5с cos ас, cos 6с sin ас, sin (5с||т;
с0 = || sin г sin П, — sin г cos Q, cos г||т,

где 6с и ас
— склонение и прямое восхождение Солнца. Скалярное

произведение этих векторов

(s°,c0) = cos(90°+/?) = -sin/?.

С другой стороны, его можно выразить через координаты векторов s°

и с0, заданных выражением (6.4):

(s°, с0) = — cos 6с sin г sin(ac — fi) -f sin 6c cos г.

Выражая (ас — О) через тщ (см. выражение (6.3)), получаем

sin /3 = cos 6c sin i sin(12h — тщ) — sin 6c cos z. (6-5)

Угол (3 по модулю не превосходит 7г/2, положителен при mat < 12h.

Для определения угла 6с воспользуемся теоремой синусов:

sin 6с sin Ac

sine
"

sin90°'

Рис. 6.4. Взаимное расположение Солнца и орбиты
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Рис. 6.5. Угол (3 между вектором Солнца и плоскостью ССО

Отсюда получаем

sin Sq = sine sin Ac,

где е = 23,5° — угол наклона плоскости эклиптики к плоскости эква-

тора, Ас — угол в плоскости эклиптики между направлением в точку
весеннего равноденствия и направлением на Солнце (эклиптическая дол-

гота Солнца). Для проектных оценок освещенности вполне достаточно

знать угол Ас с точностью ±1°, поэтому будем для его определения

использовать соотношение

Ас = 365^22^2103'
где первый сомножитель — средняя суточная скорость годового дви-

жения Солнца по эклиптике, a G?2i.o3 — количество суток, прошедших

от 21 марта, когда Солнце находилось в точке весеннего равноденствия

7 и имело Ас = 0, до текущего момента времени. Для более точных

расчетов прямого восхождения ас и склонения <5с Солнца в 0 часов

рассматриваемой даты можно использовать следующий алгоритм:

1) т = d/36525, где d — количество суток, прошедшее от 12h 1

января 2000 года до 0h рассматриваемой даты. Для нахождения d мо-

гут быть использованы стандартные процедуры, имеющиеся в языках

программирования. Например, в языке Visual Basic эту задачу выпол-

няет функция DateDiffQ;
2) Ам = 280,4606184° + 36000,77005361т;
3) М = 357,5277233° + 35999,05034т;

4) Aeciiptic = Ам + 1,914666471° sin M + 0,019994643 sin 2M;

5) е = 23,439291° - 0,0130042т;
6) sin 6С = sin 5 sin Aeciiptic; sin ac = tg<5c/tg£.
Ha рис. 6.5 приведены графики зависимости угла /? от времени

для ССО с местным солнечным временем в восходящем узле, равным



64 Глава 6

mn| = 6h,...,10h. Наклонение орбит принято равным г = 98°. Расче-

ты показывают, что угол /3 в течение года, для ССО с mn| = 9h,..., 12h,
меняется в диапазоне ±5° около своего среднего значения. Для ориенти-

ровочных расчетов этим изменением в течение года можно пренебречь.
Но это означает, что угол /3 не будет зависеть от годового движения

Солнца и будет определяться только величинами г и тщ. Поэтому,
полагая с?21.оз = 0. из (6.5) получаем

sin/? « sin гsin(12h — тщ).
А так как для ССО рассматриваемых высот sin г « 1, то для грубых
оценок угла /3 получаем соотношение f3h « 12h — шщ, или, в градусной

мере, /3° « 15(12h — m^t). Например, для тщ = 9h имеем /? та 45°.

6.3. Высота Солнца над местным

горизонтом в точке съемки

Высота Солнца he над местным горизонтом подспутниковой точки

КА (угол места Солнца) определяет условия съемки по трассе КА. Разра-
ботчики бортовой аппаратуры обычно предъявляют к высоте Солнца во

время съемки определенные требования, например, величина этого угла

должна быть не менее 10...15°. Найдем выражение для расчета угла

места Солнца в подспутниковой точке во время движения КА по орбите.
Из рис. 6.4 следует выражение для т° — орта вектора положе-

ния КА на орбите:

т° = ||cosy?cos(ac + £)>cosPs'n(ac + 0»s'nH|T»

где ip
—

широта подспутниковой точки; f — текущий часовой угол Солн-

ца относительно КА. Напомним, что положительное направление его

измерения к западу от КА.

Обозначим угол между векторами s° и т° через ф. Скалярное про-
изведение этих векторов (s°,r°) = cos^ может быть выражено через

координаты этих векторов:

cos ф = sin 6с sin (р + cos 6с cos cp cos£. (6.6)

Из определения векторов s° и т° вытекает, что he + Ф = 90°, а

значит, ф = 90° — /*с- Поэтому из выражения (6.6) для определения

Лс получаем соотношение:

sin/ic = sin 6cs\n(p + cos 6c cos (p cosf. (6-7)

Из теоремы синусов в треугольнике ABC (рис. 6.6) для широты

подспутниковой точки <р имеем соотношение:

s\r\(p
= sin г sin it,

где и = (2ir/TAP)t — аргумент широты КА, движущегося по круговой

орбите; t — время полета КА от восходящего узла.
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Рис. 6.6. К определению угла ф между направлениями на Солнце и на КА

Найдем выражение для определения £ — часового угла Солнца от-

носительно КА. Для положительного угла £ имеем (рис. 6.6):

£ = Q + АЛ -

ас = (Q - ас) + АЛ. (6.8)
Из соотношения (6.3') имеем для ССО:

(Q - ас) = mnT
- 12h. (6.9)

Для прямоугольного сферического треугольника ABC (рис. 6.6)
имеем соотношение

sin АЛ = tgcp/tgi.

Подставляя полученные соотношения в (6.8) и приводя к одной

размерности (h), получаем

£ = тщ - 12h + (12/тг) arcsin(tg <p/ tg г).
Таким образом, определены все переменные, входящие в формулу

(6.7). При компьютерном моделировании условий съемки в подспутни-
ковой точке назначаются дата полета, наклонение орбиты г, дракониче-

ский период обращения КА Тдр и местное солнечное время прохождения

восходящего узла. Затем в цикле по t — времени полета КА от экватора
— вычисляются текущие аргумент широты КА и, геоцентрическая широ-
та подспутниковой точки (р, склонение Солнца 6с, часовой угол Солнца
относительно КА £ и, наконец, высота Солнца he в рассматриваемой
точке съемки. Если привязка ко времени не нужна, то можно находить

высоту Солнца Лс непосредственно как функцию широты подспутнико-
вой точки (р. На рис. 6.7 приведены зависимости высоты Солнца над

горизонтом от геоцентрической широты КА при съемке на восходящих

5 Зак. 13
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Рис. 6.7. Высота Солнца he над местным горизонтом подспутниковой точки:

а — для 21 июня; 6— для 21 декабря; тщ = 9h,...,15h; i = 97,7°; Тдр = 5760 с

ветвях орбиты для различных тщ. При этом местное время в восходя-

щем узле варьировалось от 9h до 15h; i = 97,7°; Тдр = 5760 с.

На рис. 6.8 приведены зависимости высоты Солнца над горизонтом

как функции геоцентрической широты КА при съемке на восходящей

ветви ССО с наклонением i = 98,1° (высотой h = 675 км) и местным

временем прохождения восходящего узла, равным m^t = 9h. График
he = /(^) строился для 15 числа каждого месяца года. Номер ме-

сяца указан на выноске около соответствующей кривой. Таким обра-
зом, данные графики показывают эволюцию параметра he за год для

конкретной (9-часовой) орбиты.
Рассмотрим поведение кривых Дс = /(<£>> mnt) на Рис- 6.7. Бу-

дем называть КА с тщ > 12h — послеполуденным, а с тщ < 12h



Местное время прохождения восходящего узла орбиты 67

Широта подспутниковой точки, град

Рис. 6.8. Высота Солнца над местным горизонтом для разного времени года:

h = 675 км, тщ
= 9h, г = 98,1°

Таблица 6.1
Предпочтительные значения тщ

Полушарие

Северное полушарие
Южное полушарие

Лето

< 12h

< 12h
> 12h

Зима

< 12h
> 12h

> 12h

—

дополуденным. Определим, при каком тщ будут обеспечиваться

наилучшие условия для съемки (полагая, что наилучшие условия для

съемки обеспечиваются при максимальной высоте Солнца над местным

горизонтом). Из рис. 6.7 следует, что летом (см. рис. 6.7,а) в северном

полушарии Земли обеспечиваются хорошие условия для съемки как для

mat > 12h, так и для т^ < 12h; в южном — более предпочтительно

шп| < 12h. Зимой (см. рис. 6.7,6) в южном полушарии Земли обеспе-

чиваются хорошие условия для съемки как для тщ < 12h, так и для

тп| > 12h; в северном
— более предпочтительно тщ > 12h.

Полученные результаты сведем в табл. 6.1, которая позволяет сде-

лать следующие выводы: в течение всего года в северном полушарии
в более предпочтительных условиях оказывается послеполуденный КА,

в южном полушарии
— дополуденный КА; дополуденный КА зимой

в северном полушарии и послеполуденный КА летом в южном полу-

шарии
— имеют наихудшие для съемки условия (по высоте Солнца

над горизонтом).
Таким образом, если КС ДЗЗ содержит, например, два КА, то один

целесообразно сделать послеполуденным, а другой — дополуденным.

Первый будет иметь предпочтительные условия съемки в северном полу-

шарии Земли, а второй — в южном. Напоминаем, что рассматривалась

съемка на восходящей ветви орбиты.
После того как в проектно-баллистическом анализе выбран «тип»

КА — дополуденный или послеполуденный, надо выбрать конкретное

5*
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Рис. 6.9. Широта (^ подспутниковой точки, для которой высота Солн-

ца he = 10° (северное полушарие Земли); тщ = 7h,...,12h, t = 98,1°.
Стрелкой показан диапазон широт, в котором he ^ 10° при гащ

= 7h

значение тщ. Для этого рассмотрим еще один вопрос, относящийся

к условиям съемки. Съемка поверхности Земли возможна, если угол

места Солнца (см. гл. 4) не меньше некоторой определенной величи-

ны /icmin- Определим диапазон широт, для которого в подспутниковой
точке выполнено неравенство he ^ /iCmin- Этот диапазон может быть

найден из выражения (6.7), в котором положено he ^ /icmin-

sin 6c sin <p + cos 6c cos <p cos[(mn| - 12h)-f-arcsin(tg<£>/tgi)] ^ sin(/icmin).
(6.10)

Результаты численного решения относительно ср неравенства (6.10)
для северного полушария Земли, 21 числа каждого месяца года, h =

= 675 км (г = 98,1°), /iCmin = 10° и тпщ = 7h 12h представле-
ны на рис. 6.9. Эти графики выделяют область на поверхности Земли,
в каждой точке которой угол места Солнца удовлетворяет неравенству
he ^ 10°. Ширина этой области фактически «регулируется» значением

тпщ, поэтому графики, подобные рис. 6.9, служат одним из оснований

для выбора тщ при проектировании орбит КА ДЗЗ. Другие основания

появляются при проектировании системы энергопитания КА.

Из рис. 6.9 следует, что в северном полушарии «утренние» орбиты
практически не пригодны для съемок, так как весь год, кроме летних

месяцев, только в экваториальных областях высота Солнца достаточна

для съемок. Например, орбита с тщ = 7h зимой имеет достаточную

для съемки высоту Солнца только в районах с широтой (р « 0...150 с.ш.

Переход к более «поздним» орбитам значительно расширяет об-

ласть съемки. Например, на орбите с m^f = 9h съемка возможна до

45° северной широты. В летние месяцы в северном полушарии съемка

возможна на всех широтах (0 ^ <р ^ г = 98,1°), независимо от времени

прохождения восходящего узла, однако и в этом случае нецелесообразно
использовать «утренние» орбиты, так как они не обеспечивают условий
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Рис. 6.10. К определению затененного участка орбиты

съемки в южном полушарии Земли. С другой стороны, «полуденные»

орбиты с m^f = 12h также могут не удовлетворять проектанта. Дело в

том, что длительность теневого участка на них больше, чем на «утрен-
них» орбитах, а это ухудшает энергоснабжение КА. Солнце может на-

ходится как слева, так и справа от КА, а это усложняет работу научной
аппаратуры и системы терморегулирования. Поиск компромисса привел
к тому, что, как правило, «дополуденные» КА имеют тщ = 9h,...,llh,
«послеполуденные»

—

raaj = 13h,...,15h.

6.4. Тень на орбите
Определим, при каких условиях на орбите КА появляется теневая

область. Будем полагать Землю сферой и считать, что тень Земли имеет

вид прямого кругового цилиндра (рис. 6.10). Это допущение справедли-
во для спутников с высотой орбит порядка несколько тысяч километров.

Из рис. 6.10 следует, что существует «критический» угол /3* между

направлением на Солнце и плоскостью орбиты, такой, что при /?>/?*
спутник освещен Солнцем в течение всего витка, а при (3 ^ /3* на орбите
обязательно имеется теневая область. Угол /3* для круговой орбиты
высотой h может быть найден из выражения:

"/г =

етс- (6Л1)

На рис. 6.11 дана зависимость (3* от высоты А. Из этого графи-
ка следует, что, например, для высоты А = 675 км угол /3* = 64,7°.
Обратившись к рис. 6.5 видим, что угол /3 для орбиты с шщ = 6h
в интервале времени, начинающемся в 30 сутки и заканчивающимся в

310 сутки от начала года, больше 64,7°. Следовательно, на этом ин-

тервале времени, длительностью примерно 9 месяцев, орбита КА будет
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Рис. 6.11. Зависимость угла /3* от высоты круговой орбиты

непрерывно освещена Солнцем; все остальное время в году на каждом

витке ее будут участки тени. У орбиты с тщ = 7h участок, на кото-

ром витки орбиты имеют область тени, более продолжителен. Орбита
с тщ = 8h уже. имеет угол /3* < 64,7° в течение всего года, и значит

на каждом ее витке есть участок тени.

Увеличение высоты ССО при тщ
= const приводит к сокращению

интервала времени, в течение которого на каждом витке орбиты есть

область тени. Для орбиты с параметрами тщ = 6h, h = 1400 км,
г — 101,4° длительность этого участка становится равной нулю. Следо-

вательно, ССО высотой h = 1400 км является в некотором смысле кри-

тической: ССО высотой h > 1400 км могут быть непрерывно освещены

Солнцем в течение всего года, ССО меньшей высоты — нет. Местное

время тщ = 6h мы рассматриваем потому, что орбита с таким тщ
«наиболее солнечная», так как нормаль к плоскости ССО в наименьшей

степени отклоняется от направления на Солнце. Понятно, что если угол

между ними 90°, то Солнце лежит в плоскости орбиты, тщ = 12h или

24h и теневой участок орбиты максимальный.

Можно поставить задачу нахождения для каждого дня года мест-

ного времени в восходящем узле ССО, при котором орбита в этот день

полностью освещена Солнцем («солнечная орбита»). Это время (обо-
значим его тщ) можно найти, приравнивая выражения для /3 и /?*. Из

полученного уравнения найдем два значения тщ:

ш,
щ

= 6h± {*
12

arcsm

1

cos (5c sin i \Re + h
Re

+ sin <$c cos г•)]}■
(6.12)

где высота и наклонение ССО связаны соотношением (5.12). Все тщ,
лежащие между этими двумя значениями, удовлетворяют условию за-

дачи. Зависимость тщ от времени приведена на рис. 6.12.

Теперь определим продолжительность теневого участка на круговой

орбите. Вновь обратимся к рис. 6.10. Здесь показано сечение «тенево-

го цилиндра» плоскостью круговой орбиты при /3 ^ /?* (при этом, как

указывалось выше, на витке обязательно есть теневая область). Геоцен-

трический угол 2(рт, внутри которого спутник находится в тени, может
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Рис. 6.12. Диапазон местного времени прохождения восходящего узла ССО,
при котором орбита является «солнечной» (стрелкой показан диапазон для

высоты 600 км)

быть найден, если известны координаты точек 1 и 2 пересечения орбиты
с «теневым цилиндром». Из рис. 6.10 следует, что 1 \л 2 — это точки

пересечения окружности радиуса (Re + h) и эллипса с большой полу-
осью а = Re/s\n/3 и малой полуосью 6 = Re. В системе координат £Ог]
уравнения эллипса и окружности соответственно имеют вид:

е
(Яе/sin/3)2 да

+ ij = l: e + r)2 = (Re + h)2. (6.13)

Так как т. 1 и т. 2 расположены симметрично относительно боль-

шой полуоси эллипса, достаточно найти только координаты т. 1. Решая

систему уравнений (6.13), находим

£? = (2ЯеЛ + ft2)/cos2/?.

Учитывая последнее соотношение из рис. 6.10, получаем

cos^>T = OS/?^ \Re + h) '

Re + h cos f

Принимая во внимание (6.11), получаем окончательно

cos/Г
COS(fT =

cos/?

Следовательно, геоцентрический угол, внутри которого движущийся по
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орбите спутник находится в тени Земли,

'cos/Г'
2<рт = 2 arccos

/соз/?Л
\cos0j

(6.14)

Из выражения (6.14), в частности, следует, что при /3 = 0 (Солн-
це в плоскости орбиты) (рт = /3*\ при /? = /?* угол <рт = 0 (тень на

орбите отсутствует).
На рис. 6.13 представлены результаты расчетов по формуле (6.14),

показывающие как меняется угол <рт при изменении высоты орбиты h и

положения Солнца относительно ее плоскости, т.е. угла /3.
Интересно посмотреть, как меняется продолжительность теневого

участка на орбите заданной высоты (например, 675 км) в течение го-

да. Конечно она будет зависеть в том числе и от падения высоты

вследствие атмосферного торможения, но принимая во внимание наш

«учебно-проектный» интерес, будем пока этим эффектом пренебрегать.
Для ответа на этот вопрос опять воспользуемся формулой (6.14), в ко-

торой положим /3* = 64,7° (см. рис. 6.11 для h = 675 км).
Задавшись определенным временем прохождения восходящего уз-

ла тщ, будем варьировать дату года и определять для каждой из них

угол /3 (см. рис. 6.5), а затем находить (рт. Углу срт соответствует вре-

мя движения по круговой орбите

•*■ др

где Тдр — драконический период орбиты (см. соотношение (5.5)).
Результаты расчетов гт приведены на рис. 6.14. Из него следует, что

чем ближе тщ к 6h, тем больше на гт сказывается годовое движение

Солнца, в котором оно переходит из одного полушария Земли в другое

(конечно, имеется в виду видимое движение Солнца на небесной сфере).
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Рис. 6.14. Продолжительность тени 2тт на круговой ССО высотой h = 675 км

для местного времени прохождения восходящего узла тщ
= 8,0h,..., 10,0h

Графики, приведенные на рис. 6.14, используются при расчете си-

стем терморегулирования, систем энергопитания КА и планировании на-

блюдений поверхности Земли.

Задача 6.1. На КА, расположенном на ССО высотой h = 675 км

и наклонением i — 98,1° 29 августа 2005 осуществляется эксперимент,

необходимым условием проведения которого является полная освещен-

ность орбиты КА Солнцем. Найдите, при каких долготах восходящего

узла орбиты обеспечивается выполнение этого условия.

Задача 6.2. Найти высоту Солнца над местным горизонтом в

подспутниковой точке на витке полета КА. Орбита КА солнечно-

синхронная, высотой 675 км. Местное время прохождения восходящего

узла 8h, 9h, 10h. Расчет провести для дат 21 декабря, 21 марта, 21 июня.

Задача 6.3. 21.03.2005 с КА, находящегося на ССО высотой
h = 675 км, должна быть проведена съемка территории, расположен-

ной на широте <р = 71°. Определите местное время прохождения вос-

ходящего узла орбиты, с которой может быть произведена эта съемка.

Угол места Солнца в подспутниковой точке в момент съемки должен

быть не менее 10°, съемка проводится на восходящей ветви траекто-

рии, КА — дополуденный.
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Оценка времени старта КА на

солнечно-синхронную орбиту.
Азимут старта

Всегда думаешь: «Это я еще успею. Еще много

будет в моей жизни молока и сена». А на самом

деле никогда этого больше не будет. Так и знай-

те: это была лучшая ночь в нашей жизни, мои

бедные друзья. А вы этого даже не заметили.

О. Бендер

7.1. Оценка времени старта при

выведении КА на орбиту с заданным

временем прохождения восходящего

узла

Одним из вопросов, решаемых на начальной стадии баллистиче-

ского проектирования полета КА ДЗЗ, является выбор момента старта

носителя, выводящего КА на заданную орбиту.
Обычно выбор времени старта осуществляется, исходя из необхо-

димости:

• обеспечить требуемые условия освещенности КА или его подспут-

никовой точки в заданный момент времени;
• вывести КА в плоскость орбиты другого КА или в плоскость, обес-

печивающую заданное взаимное расположение запускаемого и ле-

тающего КА.

В первой задаче нас интересует взаимное положение орбитальной
плоскости выведенного КА и вектора Солнца, во второй — взаимное

положение орбитальных плоскостей двух КА. Таким образом, в обеих

задачах определяющим фактором является положение плоскости орби-
ты, формируемой в конце участка выведения в момент срабатывания
контактов отделения КА от последней ступени носителя («момент КО»).
Следовательно, для расчета времени старта необходимо знать параме-

тры траектории выведения. Определяются они в результате численного

интегрирования дифференциальных уравнений управляемого движения

ракеты
—

задачи достаточно сложной. Положение облегчается тем, что

траектория движения носителя на участке выведения не зависит от вре-

мени старта, поэтому можно рассчитать траекторию выведения в неко-
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Рис. 7.1. Траектория участка выведения в Гринвичской системе координат, «замо-

роженной» на момент старта

торой инерциальной системе координат один раз, а затем использовать

насчитанную траекторию как «шаблон» при выборе времени старта.
В качестве системы координат удобно использовать Гринвичскую

систему координат, «замороженную» на момент старта (рис. 7.1). «За-

мораживание» — это термин, используемый в баллистике для постро-
ения систем координат, которые движутся в пространстве до момента

«замораживания» t, а в момент t фиксируют свое положение в инерци-

альном пространстве, превращаясь, таким образом, из неинерциальных

систем отсчета в инерциальные. Понятно, что процедура «заморажи-
вания» вектор положения точки не меняет, а вектор скорости меняет,

так как скорость точки относительно подвижной и неподвижной си-

стем координат различна.

Итак, приступая к нахождению времени старта, будем полагать, что

выполнены следующие положения:

• проинтегрированы уравнения управляемого движения ракеты на

участке выведения в AVp.CTYrp.CTZrp.CT — Гринвичской системе ко-

ординат, «замороженной» на момент старта, и, следовательно, из-

вестен вектор состояния КА в момент отделения от носителя (тко.
Vko) в этой системе координат;

• вычислены географические координаты ^>ко и ^КО точки отделения

КА от носителя на момент КО в XrpxTYrp.CTZrp.CT;
• в момент КО носитель формирует орбиту, у которой наклонение

г равно заданному.
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Найдем выражение для оценки времени старта КА на ССО с задан-

ным шщ
— местным временем прохождения восходящего узла. Обра-

тимся к рис. 7.1. В некоторый момент времени происходит старт ракеты.

В этот момент времени Гринвичская система координат «заморажива-
ется» и становится неподвижной инерциальной системой координат. На

Гринвичском меридиане в этот момент местное время равно тгр.ст. В

силу соотношения (2.1) имеем t[?p CT -f 12h = mrp.CT. Здесь <{?рст — ча-

совой угол Солнца на Гринвичском меридиане, выраженный в часовой

мере. На рис. 7.1 этот угол есть угол EOD. Таким образом, имеем

*?р.ст = ™гр.ст
- 12h. (7.1)

Далее носитель движется по траектории выведения; через некоторое

время наступает момент отделения КА от носителя (момент КО). В этот

момент орбита КА сформирована, ее восходящий узел находится в точке

А и имеет долготу в «замороженном» Гринвиче, равную углу DOA. На

рис. 7.1 он обозначен через и и равен

и = А*0 _ ДАЬ, (7.2)
где Aj^o — долгота конца участка выведения в «замороженном» Грин-
виче, AAh — угол АОС между меридианом конца участка выведения и

восходящим узлом орбиты. Оба угла выражены в часовой мере.
Из рис. 7.1 следует, что

lAOE = t%.„+u>.
С другой стороны, угол АОЕ — есть часовой угол восходящего узла

орбиты. По условию, после выведения (в момент КО) этот угол дол-

жен равняться

LAOE = m^ -12h.

Сравнивая эти два представления угла АОЕ, получаем

*I?p.CT + w = mnT-12h. (7.3)

Используя (7.1) и (7.2), из выражения (7.3) получаем

Тгр.ст
= тщ

— Ако + АА .

Итак, гринвичское время старта получено. Московское декретное
время старта отличается от гринвичского на -f3h (см. (2.3)). Угол AAh

может быть найден из рассмотрения прямоугольного сферического тре-

угольника ABC. Если носитель формирует орбиту с наклонением г, то

угол АА определяется из выражения

sin АА = tgy>Ko/tgt\ (7.4)

Следовательно,

Тмск.ст = тщ - А£о + (12/7r)arcsin(tg№o/tg0-b3h. (7.5)
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Пусть, например, тщ = 15h, <р°ко = 76,6278°, А°<0 = 103,7885°, i =

97,8°. Тогда расчет по формуле (7.4) дает ТМск.ст = 8,735h = 8h 44m 06s.
Заметим, что соотношение (7.4) не определяет ДА однозначно (другое
значение АЛ = 7Г

— arcsin(tg<£?Ko/ tgi)). Элементарный геометрический
анализ активного участка позволяет выбрать нужное значение АЛ.

Если конец участка выведения задан вектором положения тко =

(яко,Уко,2ко)т. а не полярными координатами у?ко. ^ко, то последние

могут быть определены по формулам:
2ко . г/ко /7 ЛЛ

sm <рко =
—

2
; sinAKo = —,

2

. (7.6)
Vxko + 2/ko Vxko + 2/ko

При расчете Ако знак хко позволяет устранить неоднозначность.

Координаты конца участка выведения могут быть заданы в Грин-
вичской вращающейся системе координат. Обозначим их у?ко» ^ко- То-

гда переход к координатам в «замороженном» Гринвиче производит-
ся по соотношениям:

<Рко = Уко» ^ко = А;ко + с^з^в,

где гв — длительность участка выведения (от старта до срабатывания
контактов отделения).

Итак, выше было показано, как выбором времени старта можно

формировать требуемую долготу восходящего узла, которая в свою оче-

редь определяет местное время в восходящем узле ССО, а значит, и

условия освещенности в подспутниковых точках (точках съемки).

7.2. Азимут старта

Другая важнейшая характеристика орбиты — наклонение — фор-
мируется выбором азимута старта. Определение азимута старта дано

на рис. 7.2, где г — наклонение орбиты, срСТ
—

широта точки старта,

А — азимут старта; треугольник pqr прямоугольный. Азимут старта

измеряется от направления на Север; положительное направление
—

в направлении движения часовой стрелки. Для сферического прямо-

угольного треугольника pqr имеют место часто используемые в балли-

стических расчетах соотношения:

sin ААСТ = tg (pCT/ tg г; (7.7)
tg ААСТ = sin <pCT tg A] (7.8)
cos г = cos <pCT sin A\ (7-9)
sin uCT = sin <pCT/ sin г; (7-Ю)
ctgt/CT = cosA/tg<£>CT; С7-11)
tg г/ст = tg AACT/ cos г. (7.12)

Прицеливание по азимуту первых баллистических ракет производи-
лось с помощью поворотных устройств на стартовых столах. Стоящая
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на столе ракета бойцами стартового

расчета разворачивалась вокруг верти-
кальной оси на угол азимута прице-
ливания так, чтобы ввести плоскость

стабилизаторов I...III в плоскость тра-

ектории выведения (плоскость стрель-

бы). В качестве точек отсчета исполь-

зовались триангуляционные вышки, ко-

ординаты которых известны с высокой

точностью.

Прицеливание занимало десятки

минут. В настоящее время использует-
ся другой способ прицеливания, осно-

ванный на том, что система управления

ракеты во время полета стабилизирует
Рис. 7.2. К определению азимута Угол крена равным нулю. Прочитаем

старта отрывок из книги [10], которую можно

рассматривать как базовую для знаком-

ства с ракетно-космической техникой: «С тем чтобы на старте не за-

ниматься установкой ракеты по линии прицеливания и освободить тем

самым стартовую систему от громоздких и тяжелых поворотных меха-

низмов, вводится программа разворота по крену. Ракета на стартовой
позиции устанавливается в раз и навсегда принятом положении, незави-

симо от направления предстоящего пуска. Азимут вычисляется заранее

и передается бортовому запоминающему устройству. Как только ракета

оторвалась от стартового устройства и еще поднимается по вертикали,
автомат стабилизации угла крена разворачивает ее относительно верти-
кальной оси на линию прицеливания. На это уходит примерно 10...15

секунд, после чего начинается разворот ракеты по тангажу.»

Задача 7.1. Построить график зависимости Тмск.ст — московского

времени старта от тщ
— местного времени прохождения восходящего

узла орбиты для следующих исходных данных: т^ = 9h...15h, <^ко =

= 76,6278°, Х°ко = 103,7885°, г = 97,8°.
Задача 7.2. При выведении КА могут реализоваться ситуации,

в которых носитель обеспечит минимальную (658,0 с), номинальную

(691,7 с) или максимальную (768,1 с) длительности участка выведения.

В Гринвичской замороженной на момент старта системе координат век-

торы положения на момент КО равны соответственно:

*ко = II - 474,44; 1645,97; 6764,62||т км;

^ко" = II - 384,65; 1567,37; 6788,95||Т км,

ткох = II - 151,39; 1367,76; 6841,10|Г км.

Определите разброс местного времени прохождения восходящего

узла орбиты для номинального времени старта, равного Тмск.ст =

= 8,735h = 8h44m6s. Наклонение орбиты г = 97,8°.
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Задача 7.3. Даны широта точки старта ракеты-носителя (рст и ази-

мут стрельбы А. Определить наклонение орбиты в случаях а) (рст = 60°,
А = 30°; б) у?ст = 60°, А = -30°.

Задача 7.4. Определить азимут старта для запуска КА на солнечно-

синхронную орбиту с наклонением 97,8°. Широта точки старта <рст =

= 51,791°.
Задача 7.5. КА выводится на орбиту с пускового устройства, рас-

положенного на географических широте ipCT = 30° и долготе Аст = 60°.

Азимут стрельбы А = 45°. Продолжительностью активного участка

пренебрегаем. Определить гринвичскую долготу восходящего узла ор-
биты UJ.

Задача 7.6. Путешественник вышел из т. N точно на Юг. Пройдя
10 км, он повернул на Восток и прошел еще 10 км. Здесь он встретил

медведя и уходя от него, пошел точно на Север. Через 10 км он оказался

в т. N. Какого цвета был медведь?

Задача 7.7. КА движется по круговой полярной орбите. Для про-
стоты положим h = 0 км. Под каким углом пересекает трасса КА

экватор Земли?

Задача 7.8. Определите с какой точностью должен выдерживать-
ся азимут стрельбы в конце активного участка полета баллистической

ракеты, чтобы боковое отклонение от цели не превышало ±5 км. Даль-
ность стрельбы 8000 км.

На этом мы закончим первую часть книги, посвященную свойствам

кратных солнечно-синхронных орбит. Эти свойства в некотором смы-

сле можно назвать «статикой» кратных ССО. Простота рассмотренных

вопросов объясняется прежде всего «солнечной синхронностью» орбит,
вследствие которой один оборот относительно прецессирующей орбиты
Земля делает ровно за одни солнечные сутки. Это позволило в выра-

жении (5.3) заменить Тэфф на Тсс и получить для кратной ССО очень

простое соотношение (5.4), выражающее драконический период непо-

средственно через кратность орбиты. Попробуйте записать аналогичные

соотношения для орбиты произвольного наклонения, и все станет слож-

нее. Впрочем, многие рассмотренные свойства действительны для лю-

бых кратных орбит, а не только для солнечно-синхронных кратных. Мы,

однако, специально не подчеркивали этих моментов, желая сохранить

тематическую направленность, даже в ущерб общности результатов.
Излишне говорить, что многие вопросы даже такой узкой темы не

обсуждались в книге. Причиной этого являются жесткие временные рам-
ки лекционного курса, «втиснуться» в которые удается только благодаря
экономии лекционного времени за счет ссылок на иллюстрации, графи-
ки и упражнения, имеющиеся в книге.

Прибегнув к уже упомянутой аналогии, вопросы, обсуждаемые да-

лее, можно назвать «динамикой» кратных солнечно-синхронных орбит.
Они более сложны и для преподавателя, и для студента, но ознако-

мившись с ними можно составить представление о «жизни» орбиты
во времени.



Часть вторая

Глава 8

Возмущение параметров

солнечно-синхронной орбиты

Трудные задачи выполняй немедленно, невоз-

можные — чуть погодя.

Девиз ВВС

Погрешности работы системы управления (СУ) ракеты приводят к

тому, что кинематические параметры траектории тко и \fco в конце

активного участка (т.е. в момент КО), вообще говоря, не совпадают с

их расчетными, номинальными значениями. Следствие этого — неточ-

ное формирование расчетной орбиты КА. Погрешности функционирова-
ния СУ ракеты случайны, поэтому случайны и отклонения параметров

(разбросы) конца активного участка, а значит, и отклонения параметров

орбиты КА, сформированной в момент выведения. Конечно, СУ стро-
ится так, чтобы эти отклонения были минимальными, но полностью

избавиться от них не возможно, так как не возможно устранить пер-

вопричину их возникновения. Оценим влияние возмущений параметров
конца активного участка на параметры ССО. Кроме того, оценим воз-

мущения проявляющиеся и накапливающиеся с течением времени, так

называемые, вековые возмущения ССО. Случайный характер возмуще-
ний приводит к необходимости использования вероятностных методов в

решении этой задачи. Для определенности будем полагать, что носи-

тель в конце выведения должен формировать круговую кратную ССО с

заданным местным временем прохождения восходящего узла.

8.1. Разбросы долготы восходящего узла

орбиты, вызванные ошибками

выведения

Пусть вектор состояния в конце выведения получает возмущение

(6т, SV), тогда соответствующее возмущение 60. получит долгота восхо-

дящего узла О. Найдем возмущение 60 = f(6v,6V).
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Для решения задачи используем следующий подход. Введем инер-

циальную систему координат X\Y\Z\ (СК № 3) с ортами i°, j°, к0, по-

лученную поворотом СК № 1 вокруг оси Z1 на угол П так, чтобы ось

Х\ была направлена по линии узлов невозмущенной орбиты. По векто-

рам тко + St \л \ко + 6V построим в X\Y\Z\ плоскость возмущенной

орбиты. Ее линия узлов, вообще говоря, не совпадет с Х\. Найдем

уравнение линии узлов возмущенной орбиты в плоскости Х\У\. Урав-
нение этой прямой позволяет определить угол между ней и осью Х\%
а это и есть искомое возмущение 6Q.

Приступая к решению, введем еще одну систему координат— инер-

циальную орбитальную СК № 4 с центром в центре масс КА в мо-

мент окончания участка выведения. Аргумент широты КА в этот мо-

мент обозначим wko, наклонение орбиты г'ко = *• Орты осей СК № 4

(см. рис. 7.1) направим по радиус-вектору КА (орт т°), по нормали к

радиус-вектору в плоскости орбиты (орт тг°), по нормали к плоскости

орбиты, т.е. по бинормали к траектории (орт Ъ°):

т° = тко/|тко|; тг° = Ъ° х т°; Ъ° = [rKO x VKO]/|rKo x VKO|. (8.1)

Напоминаем, что построение СК № 4 выполняется для расчетной

невозмущенной орбиты КА. Орты СК № 4 (см. рис. 7.1) выражаются

через орты СК № 3 следующим образом:

т° = cos UKoi° + sin uko cos г j° + sin uko sin гк°;

тг° = — sin UKoi0 + cos wko cos ij° + cos uko sin гк°; (8.2)
b° = 0i0-sinfj0 + cos2k°.

Теперь можно реализовать план, который был намечен в начале

этого раздела. Векторы положения и скорости КА на расчетной орбите
в конце выведения в СК № 4 записываются в виде:

тко = Пют° + 0п° + 0Ъ°; VKO = Vrr° + Vnn° + 0b°. (8.3)

Предположим теперь, что в конце выведения радиус-вектор тко и

вектор скорости \^о реализовались с погрешностями 6г и <5V, кото-

рые зададим в виде:

6т = 6ггт° + 6гпп° + £п,Ъ°;

6V = 6Vrv° + 6Vnrx° + 6Vbb°.
^ '

'

Так как компоненты возмущений, лежащие в плоскости орбиты,
ориентацию плоскости орбиты не изменяют (а рассматриваемое воз-

мущение 60. появляется из-за поворота плоскости орбиты), то будем
полагать, что возмущения <5г и 6V действуют только по нормали к

плоскости орбиты:

6т = 6гьЪ°; 6V = 6УЬЪ°. (8.4')

6 Зак. 13
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Учитывая выражения (8.3) и (8.4'), возмущенные векторы положе-

ния т£о и скорости V£o в момент КО в СК № 4 можно записать в виде:

тко = гко + 6т = П<от° 4- Отг° + 6гьЪ°;

VK*0 = VKO + 6V = Vrv° + Упл° + SVbb°.
(8'5)

Используя соотношения (8.5), найдем нормаль m* к плоскости воз-

мущенной орбиты:

ттг* = [т£0 х V^0] = [(тко + 6т) х (VKO + 6V)] =
= (-6rbVn)T° + {SrbVr - rKO6Vb)n0 + (гкоК»)Ь°. (8.6)

Вектор та* получен в системе координат СК № 4. Нам же нужно
иметь его в системе координат СК № 3. Переход не представляет труда.

Подставим в (8.6) выражения для ортов т°, п°, Ъ° из (8.2). В результате

получим тот же вектор та*, но в разложении по осям СК № 3:

m* = Ai° + Bj° + СЪ°, (8.7)

где

А = —6гъУп cos г/ко
- (6гьУг - rKo<5V6)sin г/ко;

В = —6гьУп sin г/ко cos г + (бгъ Ут — гкобУь) cos г/ко cos г — гкоУп sin г;

С = —бгъУп sin г/ко sin г + (6гьУг — гко&Уь) cos г/ко sin г + гкоKi cos г.

(8.7')
Уравнение плоскости возмущенной орбиты в СК № 3 можно за-

писать в виде

(m*,p) = (m*,&i° + fcj° +&Ь°) = Mi + ВЬ + СЬ = О, (8.8)

где р = ||^1,^2»^з||т — произвольный вектор в этой плоскости.

Положив в (8.8) £з = 0, определим уравнение прямой, по кото-

рой пересекаются плоскость возмущенной орбиты и плоскость эквато-

ра (плоскость Х\Хз СК № 3), иначе говоря, найдем уравнение линии

узлов возмущенной орбиты:

Л6 + ВЬ = 0.

Следовательно, искомый угол 6Q может быть найден как:

tg^ = -| = -^= (8.9)

6гьУп cos г/ко 4- (6гьУг - rKo<?Vb)sin г/ко

—бгьУп sin г/ко cos г + (бгь Ут — гкобУъ) cos г/ко cos г — гко К» sin г

Разделим числитель и знаменатель на КгГко. учтем, что для кру-
говой орбиты радиальная компонента скорости Уг = 0, а нормальная

компонента равна круговой скорости Уп = Укр. Воспользуемся также
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тем фактом, что для малых углов tg(<5Q) w 60. Получим

6ть . SVb
- cos wKo h sin икоту-

*-——^—-*-ж- <•■"»
sin г -f sin гхко cos г h cos wko cos г-—

гко VkP

Так как для штатно работающей системы управления ракеты-носи-

теля выполняются условия:

6п , SVb

П<о Цф

то можно пренебречь вторым и третьим слагаемым в знаменателе выра-

жения (8.10). Следовательно, для возмущения <5П, вызванного ортого-
нальными к орбите возмущениями радиус-вектора и вектора скорости в

конце выведения, получаем следующее упрощенное выражение:

SQ = -J_£2i^2^b + ±-S^6Vb. (8.11)
гко sin г VKp sin г

Векторы возмущений 6т и 6Y случайные, поэтому 60 есть величина

случайная. Найдем ее статистические характеристики.

В системе координат СК № 4 рассмотрим полный вектор возмуще-
ний кинематических параметров траектории в конце участка выведения

11)4 = (6гГ16гп,6гь,6Уг,6Уп,6Уь)т. Здесь и далее
т
— символ операции

транспонирования, векторы представляют собой векторы-столбцы. Ма-
тематическое ожидание вектора гщ равно нулю, ковариационная матри-

ца Кш в СК № 4 для рассматриваемого носителя полагается известной.

Используя выражение (8.2), введем также вектор производных

- f^L дА дА дО дО 80
q"

\drr' дгп
'

drb' dVr
'

dVn
'

dVb

= U о, —L£°4^, о, о
l sinWKO

ч гко sin г VKp sin г

Введенные векторы q и гщ позволяют записать возмущение 60 в

виде

<5fi = (q,m0 = qTu)4. (8.12)

Тогда из теоремы о ковариационной матрице линейного преобразова-
ния случайных величин [16, 17] следует выражение для дисперсии а^

случайной величины 60:

4 = <?к*<1- (813)

В качестве примера рассмотрим случай, когда все компоненты слу-
чайного вектора од не коррелированны и, следовательно, матрица Кш

6*
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диагональная:

Kw = d\ag(arr, arn, arb, <rVr, aVn, aVb).

Тогда из выражения (8.13) получим

2 /1 COSUKo\ 2 / 1 sintiKcA 2

V^KO sin г / \KKp sin г /

Из выражения (8.11) следует, что наибольшие изменения величина

6Q получает от возмущений радиус-вектора при и = 0° и от возмущений

вектора скорости при и = 90°. Например, при выведении на круговую

орбиту высотой 675 км (г « 98,1°, гко = 6378 + 675 = 7053 км,

VKp = 7,518 км/с) и бгь = 1 км, получаем возмущение <5fi, равное
60. « -0,492х « -2s. Для <5V6 = 10 м/с имеем 6Q « 4,.62' = 18,5s. Та-
ким образом, возмущения <5П, вызванные отклонениями кинематических

параметров траектории в конце участка выведения, пренебрежимо малы.

8.2. Разбросы наклонения орбиты,
вызванные ошибками выведения

В разд. 8.1 найдено возмущение <5П = /((5т, 6V), вызванное ортого-

нальными к орбите возмущениями радиус-вектора 6т и вектора скорости

<5V в конце участка выведения. Решим теперь такую же задачу приме-

нительно к наклонению орбиты, т.е. найдем 8ъ = ip(6r}6V). Восполь-

зуемся результатами, полученными в разд. 8.1. Используем тот факт,
что наклонение плоскости возмущенной орбиты может быть найдено

как угол между вектором та* и ортом к0.

Нормаль та* к плоскости возмущенной орбиты описывается вы-

ражением (8.7):
та* = Ai° + Bj° + Ck0.

Угол наклона г* плоскости возмущенной орбиты к плоскости X\Y\ CK
№ 3 определяется равенством

cos г* =(та*/|та*|,к°).
С учетом (8.7) выражение для cos г* принимает вид

cos г* = С/|та*|.

Здесь С определяется выражением (8.7'), а |та*| можно определить из

(8.6). При этом полагаем Vr = 0, Vn = VK?:

С = -бгьVKp sin wko sin i - гкобУь cos uko sin i + гкоКР cos i =

w (
. 6rb . . . SVb .

Л= П<оVkP(cos г sin ико sin г — —- cos wko sin г);
гко Kp

|m* I = ^г^к2р + 4о^2 + 4оК2р =
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/ 6r? SVh2
= rKOVKpJl + -2^ + Т7Г~ rKOVKp.

V ГКО Икр

Таким образом, для cos г* получаем

.„ бгь . . . 6Vb . .

cos г = cos г sin ико sin г — —- cos ико sin г.

гко VkP

Из последнего выражения получаем

.* • Srb . . . 6Vb . . ,Q
ч

cos г — cosz = sin UKOSin г — —- cositKOSin г. (°-14)
гко Кр

Левая часть равенства, в предположении, что г не слишком сильно

отличается от г*, может быть преобразована следующим образом:

cos г* — cos г = —2 sin sin —-— w —2 sin г-— = — sin iSi.
2 2 2

В результате соотношение (8.14) принимает вид

Si = sin ико<$П> + 77— cosuKO<$V6. (8.15)
гко V/Kp

Таким образом, вектор производных в этом случае

-(* O.SHM.o.O,^ . (8.16)
ГКО Укр )

Статистические характеристики случайной величины Si при извест-

ных статистических характеристиках бгь и 6Уь могут быть получены так

же, как и в разд. 8.1.

Из выражения (8.15) следует, что наибольшие изменения величина

Si получает от возмущений радиус-вектора при и = 90° и от возмущений

вектора скорости при и = 0°. Например, при выведении на круговую ор-

биту высотой 675 км (гко = 6378 + 675 = 7053 км, VKp = 7,518 км/с) и

бгь = 1 км, получаем возмущение Si « 0,487х. Для SVb = 10 м/с имеем

Si « 4,57'. Таким образом, возмущения наклонения плоскости орби-
ты Si, вызванные отклонениями кинематических параметров носителя в

конце участка выведения, достаточно малы. Однако, если в разд. 8.1

мы сделали вывод, что влиянием ошибок выведения на формирование
долготы восходящего узла П можно пренебречь, то здесь такого вывода

сделать нельзя. Дело в том, что отклонение г от расчетного значения,

приводит к изменению скорости прецессии орбиты и к нарушению ее

«солнечной синхронности». В результате SQ, разность (Q — ас), а зна-

чит, и тп| перестают быть постоянными и начинает расти во времени

(т.е. получают так называемые вековые возмущения). При достаточно

длительном времени полета КА, изменения этих параметров могут стать

весьма значительными. Об этом мы поговорим в разд. 8.4.
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8.3. Разбросы большой полуоси орбиты,
вызванные ошибками выведения

Мы выяснили, как разбросы кинематических параметров в конце

участка выведения влияют на долготу восходящего узла и наклонение

орбиты в момент выведения. Посмотрим теперь, как они влияют на дру-

гую важнейшую характеристику орбиты — ее большую полуось. Полная

энергия ИСЗ, т.е. сумма его кинетической и потенциальной энергии на

кеплеровской орбите в течение всего времени движения остается посто-

янной. Этот факт записывается в виде

К2-^ = -^. (8.17)
га

Соотношение (8.17) называют интегралом энергии. Интеграл энергии
связывает V — модуль скорости, г — модуль радиус-вектора КА и

a — большую полуось эллиптической орбиты. Для круговой орбиты
a = г = Re + А, где Л — высота круговой орбиты. Из соотношения

(8.17) найдем выражение для а:

г rV2
a=—, *=_-. (8.18)

В момент <ко окончания участка выведения вектор положения и вектор

скорости получают возмущения 6т и <5V, которые зададим в виде (8.4):

<5т = 6ггт° + <5гптг° + <5гьЪ°;
6V = 6Vrv° + 6Vnn° + SVbb°.

Как следствие, величины г и V, фигурирующие в интеграле энер-

гии (8.17) и имеющие на номинальной траектории в конце выведения

значения гко и Vfco. также получат возмущения, которые мы обозна-

чим Аг и AV. Вследствие действия этих возмущений, большая полуось
а получит возмущение <5ако, которое можно определить, дифферен-
цируя равенства (8.18):

da
A

da (dk . dk
A

\
/Л

.

SaKO = YrAr+-^-Ar + wAVy (8.19)

В выражении (8.19) производные вычисляются в точке гко. Vfco-

ко.da 1 da гко dk V£o dk 2&ко

dr 2 - fcKo' dk (2 - kKO)2' dr /x
'

dV VKo
'

(8.20)
Подставляя значения производных (8.20) в выражение (8.19), по-

лучаем
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О <*£-——Т+5г С

5г=|8г|=ЛВ, Ar = |r+5r|-|r| = CB

Рис. 8.1. К расчету возмущений вектора

Для круговой орбиты VKp = y/fJi/r и, следовательно, к — 1. Таким

образом, из выражения (8.21) следует

6ако = 2Дг + 2^ДУ. (8.22)

Обратим теперь внимание на одно существенное обстоятельство. Возму-
щениями кинематических параметров в конце участка выведения явля-

ются векторы 6т и <5V. А в формуле (8.22) фигурируют величины Аг

и AV, которые есть не модули векторов <5т и 6V, а разности между

модулями возмущенных и не возмущенных векторов т и V:

Аг = |т + 6т\ - |т|; AV = |V + 6V\ - |V|,

где | • | обозначает модуль вектора. Поэтому нахождение возмущения

<$ко не заканчивается на формуле (8.22): надо определить еще Аг и

AV, считая, что в конце участка выведения имели место возмущения

6т и 6V. Рис. 8.1 поясняет сказанное.

Найдем Аг. Воспользуемся определением модуля вектора:

|а| = >/(а,а).

Тогда Аг = |г + 6т\ — \т\ = у/(г -f <5т, т + 6т) — у/(т,т). Пренебрегая
степенями малого вектора 6т выше первой, получаем

Аг :

V (т,г) (т»т) г

Вектор 6т задан соотношением (8.4); вектор т для круговой ор-
биты в момент конца выведения равен тко — Псот0 + Отг° + 0Ъ°, по-

этому для Аг получаем

Аг « (6т, тко)/гко = £>гг.

Таким образом, для возмущения радиус-вектора 6т, заданного вы-

ражением (8.4), искомая величина Аг « 6гг.
Точно также можно рассмотреть возмущение АV, вызванное возму-

щениям 6V вектора скорости КА на круговой орбите. Учитывая, что для

круговой орбиты V = УкР = Кр*пЛ получаем АV « 6Vn. Подставив по-
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лученные значения Дг и AV в выражение (8.22), получим окончательно

(8.22')6aKO = 26rr + 2^SVn.
^кр

Таким образом, наибольшее изменение а вызывают радиальное воз-

мущение радиус-вектора 6гг и нормальное возмущение вектора скорости

6Vn. Возмущения ортогональные плоскости орбиты в первом прибли-
жении изменения а не вызывают. Для круговой орбиты с i « 98,1°,
гко = 6378 + 675 = 7053 км, VKp = 7,518 км/с, 6гг = 1 км, получаем

возмущение 6а = 2 км. Для 6Vn = 10 м/с получаем 6а = 18,7 км.

Так же, как и в разд. 8.1, можно найти статистические характеристи-

ки случайной величины 6а. Вектор производных q в этом случае равен

q= 2,0,0,0,
2гко

Далее надо действовать так же, как и в разд. 8.1.

Подведем итоги. Возмущения П, i и а круговой орбиты, вызванные

возмущениями кинематических параметров траектории в конце участка

выведения, в линейном приближении могут быть выражены в виде:

1
/о

'«Г

6i

, 6а j

V

cos uko

гко sin i

sin uko

1 sin цКо \

"кр sin г

ГКО

0

0

2гко

КР

cos г/ко

0
/

(6т \
6п

6Ь

6Vr

6Vn

\SVbJ
(8.23)

Представляет интерес оценить возмущение периода обращения ИСЗ
6Т, вызванное ошибками выведения. В кеплеровском движении значе-

ние периода обращения дается формулой (см. гл. 5):

а3/2
Т = 2тг-—.

Для нахождения вариации 6Т воспользуемся следующим эффектив-
ным приемом. Представим выражение для периода в виде Т = Са3/2
и прологарифмируем это выражение:

ЦТ) = In С+ 3/2 In а.

Теперь возьмем дифференциал от обеих частей полученного равенства,

получим

6Т_
Т

3 6а

2~а~'

Искомое соотношение получено. Это выражение удобно тем, что ана-

лизируемые величины представлены в относительном виде. Например,
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это дает возможность утверждать, что для любых эллиптических ор-

бит изменение а на 1 % вызывает изменение Т на 1,5 %. Из него же

немедленно следует и выражение для 6Т:

6T=l-6a; 6T=3-^6Vn. (8.24)
2 а Ккр

Для а = 63784-675 = 7053 км, Т = 5891 с и 6а = 2 + 18,7 = 20,7 км

(см. пример выше), получаем 6Т = 25,8 с. Для погрешностей периода
—

это много. Таким образом, ошибки выведения оказывают существенное

влияние на большую полуось и период орбиты.

8.4. Эволюция местного времени

прохождения восходящего узла ССО

в течение полета КА

Местное солнечное время тщ прохождения восходящего узла ор-
биты определяется выражением (6.3'):

шщ = Q-ac + 12h,

где П — долгота восходящего узла орбиты и ас
—

прямое восхожде-

ние Солнца измеряются в плоскости экватора от оси ОХ1 СК № 1. Для
ССО в первом приближении П — ас = const, откуда следует постоянство

тщ в течение полета КА. Однако, величина тщ будет равна задан-
ной только в том случае, если носитель в конце выведения точно сфор-
мирует заданную долготу восходящего узла орбиты Q = П(тко?М<о)»
где (тко, Уко) — вектор состояния КА в инерциальной системе коорди-

нат. Если же вектор состояния в конце выведения получит возмущение

(<5t,<5V), то соответствующее возмущение 60. получит О, а следователь-

но, и шп|. В разд. 8.1 было показано, что разбросы бтщ = 60, вы-

званные возмущениями кинематических параметров траектории ракеты
в конце участка выведения, достаточно малы. Необходимо учитывать,
однако, что и атмосферное торможение КА в полете и возмущения 6а и

6i также приводят к отклонению местного солнечного времени в восхо-

дящем узле орбиты от его расчетного номинального значения. Правда,
отклонения эти носят вековой характер, т.е. проявляются с течением

времени. Найдем отклонения 6m^(t).
Формально для ССО тщ = const. Действительно, дифференцируя

выражение для тщ, получаем

~^г~
~

~и it ~WnpW "wcw- (8-25)

Условием «солнечной синхронности» является равенство о;пр = ис
—

= 0,9856 °/сутки, поэтому из (8.25) следует

dt
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Отсюда получаем тщ = const. В реальном полете, однако, это не

совсем так. Во-первых, реальное движение истинного видимого Солн-

ца по небесной сфере отличается от равномерного движения «матема-

тического» среднего Солнца по экватору. Следовательно, на момент

времени полета Т реально появится отклонение прямого восхождения

среднего экваториального Солнца от прямого восхождения истинного

Солнца, равное 6&с{Т). Соотношение для 6ac(t) называют уравнением

времени, а саму величину публикуют в Астрономическом Ежегоднике.
Величина 6ac(t) обращается в нуль четыре раза в году и изменяется

приблизительно от -f 14 мин (11 февраля) до —16 мин (3 ноября). Сле-

довательно, для 6ас(Т) имеем оценку

\6ас{Т)\ ^ 16 мин.

Во-вторых, нарушено условие unp(t) = 0,9856 °/сутки = const. Это

происходит потому, что вследствие а) ошибок выведения по наклонению

и высоте и б) атмосферного торможения в полете, наклонение орбиты
г и ее большая полуось a(t) отличаются от их расчетных номинальных

постоянных значений. Вследствие этого и;пр(2) ф 0,9856 °/сутки. В ре-

зультате за время полета Т накапливается вековая погрешность долготы

восходящего узла 6П(Т), а значит, и дтпщ. Оценим величину 6Q(T).
Зная <5Q(T) и <5(*с(Т), затем можно будет определить изменение гпщ
во время полета КА.

После выведения наклонение орбиты и ее большая полуось при-
нимают значения:

*'(*ко) = г'дг + <5г(*ко); а(*ко) - aN + 6a(tKO),

где г'лг и адг
— номинальные (расчетные) значения наклонения и боль-

шой полуоси ССО в момент ^ко окончания участка выведения (в мо-

мент срабатывания контактов отделения), <5г(*ко) и ^а(*ко) — возму-

щения наклонения и большой полуоси орбиты, вызванные разбросами
кинематических параметров траектории в конце участка выведения. В

процессе полета a(t) уменьшается за счет атмосферного торможения.

Для точного расчета падения высоты орбиты необходимо интегрировать

уравнения движения КА с учетом его массы, площади поперечного сече-

ния и, главное, нестабильности (динамичности) плотности атмосферы.
При проведении проектных оценок, высокая точность не нужна, поэтому

зададимся линейным законом изменения a(t). Положим

a(t) = a(tKO) + AT(t - tKO) = aN + 6a(tKO) + AT(t - *Ko),

где AT < 0 — коэффициент, характеризующий атмосферное торможе-

ние КА в полете. Тогда

6a(t) = a(t) - aN(t) = 6a(tKO) + AT(t - tKo). (8.26)

Теперь обратимся к скорости прецессии. Обозначим через шпрн
номинальную скорость прецессии ССО, соответствующую номинальным
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параметрам траектории КА в момент выведения, и через ujnp(t) — дей-

ствительную скорость прецессии, соответствующую реальным значениям

большой полуоси и наклонения орбиты в полете. Тогда

UnpN = 0,9856 °/сутки; (8.27')

где С = const. Наклонение орбиты во время полета полагаем неизмен-

ным и равным наклонению в момент КО, так как сила торможения в

атмосфере действует в плоскости орбиты и не изменяет ее наклонения.

Отличие 6ujnp(t) реальной скорости прецессии от ее номинального зна-

чения найдем, дифференцируя соотношение (8.27"):

^пр(<) = ^i+^-Sa = -unpNtgiN6i-l^6a(t). (8.28)

Учтем соотношения (8.26), получим

6unp(t) = -ujnpN tgiN6i{iKO) - ^^^[Ч^ко) + AT{t - tKO)]. (8.29)

Для справки, из формулы (8.28) найдем возмущения 6ипр при изме-

нении а) наклонения на 1' и б) высоты орбиты на 1 км (примем h =

= 675 км, aN = 7053 км, i = 98,1°, unpN = 1,99 • 10~7 рад/с):

дшпр .

—q^-oi = -o;npNtg2^oz =

= -1,99 • l(T7tg98,r> \ • 86400 • 57,3 и 0,002
°'сутки

•

60 • 57,3 угл. мин

9a 2 ajsi

= -ll^fl • 1 • 86400 • 57,3 « -0,0005!^^.
2 7053 км

Найдем также связь между возмущениями 6i и 6а, при которых
орбита остается солнечно-синхронной, несмотря на эти возмущения(!).
Для этого положим в (8.28) 6ипр = 0, получим

дшпр дипр .

да дг

Отсюда, воспользовавшись (8.30), можно выразить 6а через 6i:

дипр
с ft? е-

^
. .

да .

да = — гГ ог = —-apftgiNOi = -ктдг = а,ог,
с/^пр 7 аг

9а
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где — = а,- = —-dtftgiiy. Для h = 675 км и г = 98,1°, напри-
ог 7

мер, получаем

6а (км) = сц6{ = 247,Ш° = 4,12<5г'. (8.31)

Соотношение (8.31) определяет линеаризованную зависимость между

большой полуосью и наклонением ССО. Но эта зависимость была опре-

делена ранее выражением (5.13). Следовательно, (8.31) можно также

получить линеаризацией выражения (5.13) (проверьте это). Вернемся
к уравнению (8.28). Долгота восходящего узла П(Т) в момент Т мо-

жет быть записана в виде

Q(T) = Q(<ko)+ / w„p(0A.

Возмущением <5П(*ко) долготы восходящего узла в момент *ко в

рассматриваемой задаче можно пренебречь (см. разд. 8.1). Учитывая

это, из последнего выражения получаем

6П(Т) = 6Q(tKO) + ( 6unp(t) dtn f 6unp(t) dt.

Подставляя сюда выражение 6ujnp(t) из (8.29), получаем

6Q(T) = -ujnpN tg iN6i(tKO)(T - tKO)-

7cJnp7V
2 ax

*а(*ко)(Т-*ко) + А
(Т-*ко)21

(8.32)

Искомая формула для <5fi(T) получена. Возмущение местного време-

ни прохождения восходящего узла теперь может быть найдено из со-

отношения

6тпщ(Т) = 6П(Т) - 6ас(Т) ^ |Ш(Г)| + \6ас(Т)\.

Рассмотрим пример. Пусть адг = 6378,14-f 675 = 7053,14 км, г'дг =
= 98.087°, (Г - *ко) = 5 лет = 1825 суток, Si = +2' = 0,033°, 6а =

= —15 км, Ат = —0,015 км/сутки. Для этих довольно типичных данных

получаем 6П(Т) « 33° « +2h. Отклонения 6i = -4' = -0,067°, 6а =

= +15 км приводят к 6Q(T) « -15° « -lh.
Следовательно, разбросы кинематических параметров траектории в

конце выведения и падение высоты орбиты вследствие атмосферного
торможения за время существования ИСЗ могут изменить местное вре-
мени прохождения восходящего узла на несколько часов! Это может

привести к ухудшению условий работы системы энергопитания КА, по-

явлению длительных интервалов времени, в течение которых КА бу-
дет непрерывно освещен Солнцем, нештатному режиму работы системы

терморегулирования КА и его бортовой аппаратуры, проведению съемок

территории Земли в нерасчетных условиях. Чтобы недопустить этого —

проводят коррекцию траектории (см. гл. 9).
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В заключение этого раздела приведем значения рассмотренных про-

изводных, позволяющие делать быстрые ориентировочные оценки для

ССО высотой 600...800 км:

Ог « -0,492 '/км; Qv « 0,462 '/{м/с);

гг « 0,487 7/км; iv « 0,457 '/{и/с)\ (8.33)
аг = 2 км/км; ау « 1,876 км/(м/с); а,- « 4,12 км/' для ССО;

Та « 1,25 с/км; 7V « 2,3 с/(м/с).

8.5. Эволюция трассы круговых ССО

при изменении высоты орбиты

Трасса ИСЗ — это тректория подспутниковой точки на поверхности

Земли. Представьте, что из ИСЗ вертикально вниз опущен карандаш,

длина которого равна высоте орбиты. Во время движения спутника ка-

рандаш будет чертить на поверхности вращающейся Земли линию, ко-

торая и называется трассой полета. Понятно, что возмущения орбиты
КА в общем случае приводят к отклонениям реальной трассы от номи-

нальной. В результате трасса, которая должна была пройти через район

съемки, может пройти в стороне от него, и съемка станет невозможной.

Определим смещение трассы, вызванное отличием высоты орбиты КА от

ее номинального значения. Это отличие может быть вызвано как пла-

новым изменением высоты в результате коррекции, так и понижением

ее вследствие атмосферного торможения.

Аргумент широты КА (иногда говорят, фазовое положение КА) на

круговой орбите

u(t)= [ o;KA(r)cfr, (8.34)

где t — время движения КА от начала витка (от экватора) до текуще-

го положения, о;ка('г) — угловая скорость обращения КА по орбите.
Для круговой орбиты имеем

27Г 27Г ПГ .

,n or_N

•/др 2тгу/сР/р V a

Пусть большая полуось круговой ССО получает возмущение 6a(t),

причем <С 1. Тогда угловая скорость обращения КА получит
a

возмущение &*;ка(0- Для нахождения &*>ка(0 воспользуемся способом,

указанным в разд. 8.3. Логарифмируя (8.35) и затем дифференцируя
полученное выражение, получаем

3 6а(0 3 ПГ

I apt 1 у a°N

6a(t)
a>N
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Рис. 8.2. Положение КА на реальной и номинальной орбитах: а — положение

КА в восходящем узле реальной (2) и номинальной (2) орбиты в момент t = 0;
б— положение КА на реальной (3) и номинальной (4) орбитах в момент t > 0

где индексом N отмечены параметры номинальной (невозмущенной)
орбиты. Как и в разд. 8.4 положим закон изменения высоты линей-

ным от времени:

Sa(t) = 6a(0) + ATt,

где 6а(0) = Suq — отклонение большой полуоси от номинального значе-

ния в начальный момент времени; Лт — темп падения высоты орбиты.
Тогда выражение для <Scjka(0 примет вид

3 6a0 + ATt
0UKA\t) — —-UKAN •

I ajy

Теперь из соотношения (8.34) получаем выражение для возмущения ар-

гумента широты КА, вызванного возмущением бао и последующим па-

дением высоты за счет атмосферного сопротивления со скоростью Лт:

/21 о

Su(t) = / 6иКА(т) dr= -

Jo

A(t) = — \6a0t +
a>N L

Закату

2 ax
Saot -f-

Уат*
= -^kanM1)^

(8.36)

Поясняя физический смысл возмущения 6и, обратимся к рис. 8.2.

Положим, что в момент t = О КА находится в восходящем узле ор-

биты (т. I) выше своего номинального положения (т. 2) на величину

Sao > 0. Так как его реальная высота больше номинальной, то ско-

рость будет меньше номинальной и через время t реальное положение

КА будет отставать от номинального на угол 6и = ир
— ин (см. задачу

8.2), где ир \л ин
—

аргумент широты КА в его реальном и номинальном

движениях соответственно. Следовательно, если 6а > 0, то возмуще-
ние аргумента широты 6и < 0, что, собственно, и показывает формула
(8.36). Обычно угол 6и определяется в момент прохождения аппаратом

восходящего узла. Поэтому 6и < 0 означает, что имеет место запазды-

вание прихода КА в восходящий узел.
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В разд. 8.4 (см. формулу (8.32)) было показано, что начальное

возмущение большой полуоси плюс атмосферное торможение за время

t приводят к смещению долготы восходящего узла орбиты на угол

W) = -\^^- (б<Ы + ££.) = -7-WnpNA(t). (8.37)
2 ам \ 2 ) 2

Знак минус говорит о том, что при положительном 6а отклонение <5П

идет к западу от номинальной точки.

Сравним возмущения 6и и 60.. Из (8.36) и (8.37) получаем

6и
_

Зс^калг
60 7 cjnpjv

"

Для кратных ССО имеем Tapn = TccN/n (см. разд. 5.1), значит

27Г 27Г П 27Г
"KAN =

T^
=

WcN- WnpN=Wc=365,2422rcc-

Поэтому

Ш
= 7365'2422АГ-

Следовательно, это отношение определяется лишь высотой номиналь-

ной ССО. В качестве примера приведем его численное значение для

ССО высотой h = 675 км, N = 3, п = 44:

6и = 2295,86Q.

Итак, мы видим, что возмущение большой полуоси 6а > 0 сопрово-

ждается отклонением 6и < 0 фазового положения КА от номинального

значения. Фазовому смещению 6и < 0 соответствует запаздывание вре-

мени прихода в восходящий узел от номинального значения на величину

6t > 0, значит смещение 6t может быть записано в виде

St = _T^N_6u (839)
27Г

Но поскольку КА приходит в восходящий узел с некоторым «запазда-

нием» 6t > 0, то Земля за это время успеет провернуться относительно

номинального положения на дополнительный угол. В результате чего

трасса КА (определяемая гринвичской долготой восходящего узла А)
сместится к западу на угол*

6Х = -u36t. (8.40)

Строго говоря, в формуле (8.40) вместо шз надо использовать и>3/оРб-
Здесь мы пренебрегаем изменением положения плоскости орбиты вслед-

ствие прецессии за время 6t в силу его относительной малости.
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Подставляя в (8.40) выражения (8.39) для St и (8.36) для Su и учи-

тывая, что Тдр^кл = 27Г, получаем

а = ч>3Ц^6и = -L3— (Soot + ^-) = -|ы3А(<). (8.41)

Таким образом, за счет отклонения высоты орбиты от номинала на ве-

личину Sao, KA в номинальный момент времени будет иметь отклонение

от восходящего узла по фазе на угол Su (см. выражение (8.36)). Это-

му углу через время St (см. выражение (8.39)) в момент прохождения

аппаратом восходящего узла будет соответствовать смещение трассы по

гринвичской долготе на угол <5А (см. выражение (8.41)).

Сравнивая Su и <5А и учитывая, что ujkan = 27г/Тдр^ и с^з =

= 27г/Тзс, получаем

Su UKAN

SX cj3 Тдрм

Для кратных ССО имеем Тдрм = TccN/n, поэтому

Su Тзс п

Следовательно, это отношение определяется лишь высотой номиналь-

ной ССО. В качестве примера приведем его численное значение для

ССО высотой h = 675 км, N = 3, п
— 44:

8616444
°и = Л/.<ЛЛт^ = 14,63<5А.

86400 3

Для этой орбиты имеем SX = (1/14,63)<5и = 0,0686и, т.е. фазовое сме-

щение на Su = 180° приводит к смещению трассы на <5А = 12,27°. Это
половина межвиткового расстояния. Пусть 6clq = 10 км, t = 1 сутки =

= 86400 с, падением высоты за это время пренебрежем. Тогда из (8.41)

<5А = -^7.29 • Ю"5—1— • Ю • 86400 • 57,29578 = -0,767°,

т.е. увеличение большой полуоси орбиты на 10 км приводит за одни

сутки к смещению трассы к западу на примерно на 0,8° (на экваторе

это составляет около 85 км).
Подведем итоги:

При начальном возмущении большой полуоси Sao и темпе паде-

ния высоты Ат, соответствующие возмущения а, и, Q и А задаются
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соотношениями:

3
6а = 6clq -f ATt\ 6и = — -u>KANA(t)\

6Q = -7-u>npNA{t); (8.42)

1 Л
л ATt2

где A(t) = — 6a0t + -£-
aN \ I

Из соотношений (8.42) можно получить некоторые рекомендации,

которые могут быть использованы в практике проектной работы. На-

пример:
• если sign (<5а) = const, то смещения 6u(t), 6Q(t) и 6X(t) тем больше,

чем выше средний уровень |<5а(£)| и чем больше интервал t\
• смещение долготы восходящего узла 6Q(t) возмущенной орбиты

от номинальной примерно на 3 порядка меньше смещения фазо-
вого положения 6u(t). Например, если фазовое положение КА в

возмущенном движении сместилось от опорного на целый виток

(6u(t) = 360°), то долгота восходящего узла сместится лишь на

6Q(t) = 0,157°. Это свидетельствует о достаточной устойчивости
свойства солнечной синхронности;

• если результатом возмущения да за время t является появление од-

ного из смещений, например 6u(t), то необходимо появляются и

смещения 6Q(t) и 6\(t). Поэтому поддержание или плановое сме-

щение трассы полета фактически сводится к коррекции поддержа-

ния или планового смещения фазового положения КА в некоторый
момент времени (можно говорить также о коррекции прихода КА

в некоторый восходящий узел орбиты).
Смещение трассы полета во времени наглядно можно проследить,

используя понятие фазовой траектории в координатах (<5Л, да). Соотно-
шения для <5А и 6а приведены в (8.42), время t является параметром:

3 1/ t2\
6Х = --CJ3— t>a0t + Ат— ; 6а = 6а0 -f ATt. (8.43)

2 адг \ 2 /

Параметр t из выражений (8.43) можно исключить. Для этого выразим
t из второго выражения (8.43) и подставим его в первое, получим

6Х = -1-Ш1-6а> + 1-!!2-6а1 (8.44)
4 а^Ат 4 а^Ат

Это и есть уравнение фазовой траектории, выражающей смещение трас-
сы <5А в зависимости от отклонения высоты от номинала 6а.

Пример расчета фазовой траектории приведен на рис. 8.3. При рас-
чете фазовой траектории на рис. 8.3 предполагалось, что КА изначаль-

но в момент t = 0 находился на круговой орбите высотой h = 675 км,

7 Зак. 13
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Рис. 8.3. Связь между отклонениями 6a(t) и 6X(t)

Тдр = 5891 с. Начальное отклонение принято бао = +5 км, темп паде-

ния высоты за счет атмосферного Yopмoжeния Лт = —0,150 км/сутки.
На фазовой траектории нанесены временные метки примерно через двое

суток. Из рисунка следует, что с течением времени трасса отклоняется к

западу от номинальной точки, а текущее отклонение 6а высоты орбиты
от номинала уменьшается за счет атмосферного торможения. Спустя
время т = —6ао/Ат = 5/0,15 = 33,3 суток отклонение высоты от номи-

нала становится равным нулю [6а = 0), а отклонение трассы
— макси-

мальным (<5Ао ~ —6,4°). Дальнейшее падение высоты приводит к изме-

нению знака 6а и, как следствие, к уменьшению (по абсолютной вели-

чине) отклонения 6\, которое в момент t — 2т становится равным нулю.

Для нахождения максимального отклонения 6Хо подставим в фор-
мулу (8.44) значение 6а = 0, получим

г,
3 1 6а?0

ОЛо = -CJ3 Т-■
4 aw Ат

(8.45)

Если принимать размерность Ат км/сутки, а <5Ао измерять в градусах,

то в (8.45) надо полагать и>з = 361 °/сутки.

Задача 8.1. Ошибка выведения КА на круговую орбиту высотой

ho составляет в точке выведения Ah = +15 км. Ошибка по скорости

отсутствует (т.е. скорость равна круговой для высоты ho). Каково будет
отличие реального положения КА от его расчетного положения (при
номинальном выведении) через 1 виток полета?

Задача 8.2. В момент ^о плоскости круговых орбит двух КА со-

впадают, высоты отличаются на Ah = 15 км, и КА находятся точно

один над другим. Как изменится относительное положение аппаратов

через 1 виток полета нижнего КА?

Задача 8.3. В момент времени *о ИСЗ имеет период обращения
Tq. Вследствие атмосферного торможения период орбиты уменьшается
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каждый последующий виток на величину AT. Определить время начала

витка после совершения спутником п оборотов, начиная с момента го-

Задача 8.4. Высота исходной ССО (ho = 600 км, г'о = 97,8°) за счет

атмосферного торможения снижается на 0,01 км за виток полета. Как

изменятся долгота восходящего узла, фазовое положение КА и трасса

его полета относительно исходных через п = 500 витков?

Задача 8.5. Как надо изменить высоту орбиты ho = 675 км, чтобы

за п = 14 витков (т.е. примерно за сутки) трасса полета сместилась

к востоку на 1°? Падением высоты вследствие атмосферного сопро-

тивления пренебречь.

8.6. Устойчивость полного покрытия

кратных орбит при изменении высоты

орбиты

1. Может ли понижение высоты номинальной кратной орбиты пол-

ного покрытия (например, вследствие атмосферного торможения) при-

вести к нарушению полноты покрытия?
2. Может ли повышение высоты номинальной кратной орбиты пол-

ного покрытия (например, вследствие коррекции) привести к наруше-

нию полноты покрытия?
3. Зависит ли возможность нарушения полноты покрытия от диа-

пазона изменения высоты орбиты?
4. Если полнота покрытия при изменении высоты нарушается, то

как надо изменить ширину полосы обзора, чтобы при изменении высоты

орбиты на бао полнота покрытия не нарушилась?
Ответ на первый вопрос: может. Приведем пример. Предваритель-

но заметим, что ранее мы через п обозначали число витков в периоде

кратности: n = nncN 4- m. В этом параграфе п будет обозначать те-

кущее число витков полета КА, а число витков в периоде кратности

будем обозначать tiq. Звездочку будем присваивать параметрам номи-

нальной орбиты. Полагаем, что полное покрытие осуществляется без

перекрытия полос обзора.
Итак, имеем круговую номинальную орбиту высотой Л* = 819,5 км.

Это орбита кратности 22s класса «14» (см. табл. 5.2,а) с числом витков

в периоде кратности п[$ = 14 • 22 + 5 = 313.

На рис. 8.4 приведен график изменения величины с*(п) — макси-

мального расстояния между соседними узлами трассы («окна»), реа-
лизовавшегося к текущему моменту времени, точнее, к текущему витку

полета п (о расчете с = f(n) см. задачу 8.6). Расстояние между уз-
лами трассы по истечении периода кратности (22 суток) будет равно

Cq = 27rRe/riQ = 128 км. Значит, если выбрать полосу обзора БИК КА
Ьэ = 128 км, то данная аппаратура на данной номинальной орбите за

период кратности обеспечит полное покрытие.

7*
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Рис. 8.4. Максимальное расстояние между соседними узлами трас-
сы («окно») в зависимости от времени полета для номинальной орбиты

h* = 819,5 км и возмущенной орбиты: а — h = 811,9 км; 6— h = 828,7 км

Предположим теперь, что КА просуществовал на орбите некоторое

время, в течение которого высота номинальной орбиты за счет атмо-

сферного торможения снизилась на 6а = —7,6 км, т.е. КА перешел на

орбиту высотой h = 811,9 км. Из табл. 5.2,а следует, что кратность

орбиты при этом изменится и станет равной 24б = Л\. Для этой крат-

ности по = 14 • 4 + 1 = 57, со = 703 км, и полоса обзора БИК КА
6Э = 128 км уже не будет обеспечивать полного покрытия. Следователь-
но, если допускать падение высоты орбиты КА /i* = 819,5 км примерно

на 8 км, то для сохранения полноты покрытия надо иметь полосу обзора
в 703/128 = 5,5 раз больше номинально необходимой (см. рис. 8.4,а).

Заметим, что графики на рис. 8.4 построены для постоянной вы-

соты, в то время как в полете высота орбиты за счет атмосферного
сопротивления постоянно падает. Однако, как правило, это падение

происходит достаточно медленно, и на временах порядка периода крат-

ности (а именно для них и рассматривается процесс эволюции «окна»)
высоту орбиты можно считать постоянной.

Ответ на второй вопрос: может. Приведем пример. Пусть в ре-

зультате коррекции высота номинальной (опорной) орбиты h* = 819,5
км повышается примерно на 9 км, до h = 828,7 км. Эта орбита имеет

кратность 2O4 = 5i, по = 14 • 5 + 1 = 71 и со = 564 км. Следовательно,
«номинальная» полоса обзора БИК КА 6Э = 128 км после коррекции не

будет обеспечивать полного покрытия (см. рис. 8.4,6).
Впрочем, можно привести и обратные примеры, когда изменение

высоты орбиты не приводит к расширению «окна» и нарушения полноты

покрытия не происходит. Рассмотрите, например, опорную орбиту h* =

799,9 км, К = 72 \л орбиты выше (/г = 804,3 км, К = Из) и ниже

(А = 795,1 км, К = Юз) нее.

Ответ на третий вопрос: зависит. Здесь требуются некоторые пояс-

нения. Вспомним, что для большой полуоси а кратной орбиты име-



Возмущение параметров солнечно-синхронной орбиты 101

ем выражение (5.10):

где С = 42241,12. Из этого выражения, учитывая, что tiq = nucN + m,

получаем

5 = (?Г--- (846)

Из соотношения (8.46) видно, что высота орбиты в заданном классе

ппс определяется не собственно кратностью К = [N\ m], а отношени-

ем m/N. Будем далее обозначать его буквой z. Дифференцируя вы-

ражение (8.46), найдем связь между вариацией высоты орбиты 6а и

вариацией 6z = 6(m/N):

6z = А (£У'2 6Л = Л^6! = J""c + ^fl> (8.47)
2 \a*J a* 2N* а* 2 а*

v }

где z* = m*/N* — число z на опорной орбите. Отсюда вытекает, что

понижение высоты кратной орбиты (6а < 0) может происходить толь-

ко при росте числа z (6z > 0) и наоборот; малые изменения числа z

порождают малые изменения высоты; понижение высоты кратной ор-
биты сопровождается уменьшением межвиткового расстояния и увели-

чением суточного сдвига, причем

Итак, мы видим, что если z и z* близки, то будут близки и высо-

ты этих орбит. Но при этом кратности орбит [N\ m] и [JV*;m*] могут

значительно отличаться! Иначе говоря, небольшим изменениям высо-

ты могут соответствовать большие изменения кратности. А большие

изменения кратности могут нарушить полноту покрытия, так как cq
— максимальное расстояние между соседними узлами кратной орби-
ты по истечении периода кратности, определяется именно кратностью,

а не отношением m/N (см. теорему об узлах кратной орбиты (5.19)).
И если КА, немного изменив высоту, попадает на орбиту, у которой

no = nncN + m < Uq = nncN* -f ш*,'то для нее будет cq > c*Q и на этой

орбите произойдет нарушение полного покрытия. Приведенные выше

примеры относились как раз к этому случаю: опорная орбита имела

кратность 225, а орбиты чуть ниже и чуть выше нее имели «меньшие»

кратности 4х.и 5i соответственно.

Итак, если в некотором диапазоне высот около опорной орбиты вы-

сотой Л* кратности [ЛГ*; т*] имеется орбита с «меньшей» кратностью, то

попадание КА на эту орбиту приведет к нарушению полного покрытия

(под орбитой с «меньшей» кратностью имеем ввиду орбиту с меньшим
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Рис. 8.5. Размеры «окон» со = f(N,h) для кратных ССО класса «14»

no = nncN + т). Таким образом, возможность нарушения полноты по-

крытия зависит от диапазона изменения высоты орбиты, так как от его

размера зависит попадут ли в него «критические» орбиты или нет.

Обнаружить, попадают ли такие «критические» орбиты в заданный

диапазон изменения высоты, можно с помощью рис. 8.5. Изображен-
ные на нем точки представляют орбиты на фазовой плоскости (Д х со),
где h — высота орбиты и cq

—

размер «окна», реализовавшийся после

прохождения времени, равного периоду кратности N. Например, орбита
кратности 2i изображается точкой с фазовыми координатами h = 729,1
км и со = 1382 км. Орбит с периодом кратности 3 две: 3i с коорди-

натами h = 784 км и со = 932 км и Зг с координатами h = 675,1 км

и со = 910,7 км. Орбит с периодом кратности 4 тоже две: 4i и 4з,
так как орбита кратности 4г есть орбита кратности 2ь уже отмеченая

на рисунке. Орбит с периодом кратности 6 тоже две: 6i и 65, по той

же причине. Расположение точек на рис. 8.5 можно представить как

результат их просеивания через последовательность сеток с разным раз-

мером ячеек. Наверху остаются кратные орбиты с большими со, нижние

слои образуются орбитами, с уменьшающимися размерами cq. Данные
для построения рис. 8.5 взяты из табл. 5.3, только вместо т по оси

абсцисс отложена соответствующая высота орбиты.
На оси абсцисс выделим диапазон около высоты рассматриваемой

опорной орбиты, обеспечивающей полное покрытие. В этом диапазоне,
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предположительно, может меняться высота полета КА. В выбранный
диапазон попадет некоторое множество точек. Ниже точки, изобража-
ющей опорную орбиту, теоретически находится бесконечное множество

точек, однако соответствующие им орбиты полноты покрытия не нару-

шат (у них размер «окна» меньше, чем у опорной орбиты). Точки, лежа-

щие выше точки, изображающей опорную орбиту, имеют с$
— f(N,h)

большее, чем у опорной орбиты, и поэтому на них может произойти

нарушение полноты покрытия! Следовательно, для сохранения полно-

ты покрытия размер диапазона должен быть таким, чтобы не включать

в себя орбиты с «меньшей», чем у опорной орбиты кратностью. Если

же диапазон задан и изменять его нельзя, то размер полосы обзора для

обеспечения полного покрытия, надо выбирать не по опорной, а по «кри-

тической» орбите данного диапазона. Это ответ на четвертый вопрос.

Рассмотрим пример. Выберем в качестве номинальной орбиту из

класса «14» высотой /i* = 681,4 км кратности 17ц. Для нее nj =

nncN* + m* = 14 • 17 + 11 = 249 и с£ = 27rRe/n*0 = 161 км. Значит, БИК
с полосой обзора 6Э = 161 км через 17 суток обеспечит на этой орбите
полное покрытие. Для данной номинальной орбиты зададим диапазон

D, в котором может меняться ее высота за счет атмосферного сопроти-

вления. Пусть это диапазон (+0; —10 км). Попробуем теперь найти ор-

биты, принадлежащие диапазону D и имеющие по < п$ и, следователь-

но, со > Cq. В нашем случае в диапазоне D действительно имеется такая

орбита: К = З2, h = 675,1 км. У нее cq = 911 > Cq = 161 км, следова-

тельно, если КА попадет на эту орбиту, то полнота покрытия нарушится.

Таким образом, рецепт, с помощью которого можно предотвратить

нарушение полноты покрытия в полете, выглядит следующим образом:
при проектировании КА надо выбирать полосу обзора не по опорной,
а по «критической» орбите заданного высотного диапазона. «Крити-
ческой» орбитой диапазона называем орбиту, принадлежащую данному

диапазону и расположенную на фазовой плоскости выше опорной.

Полученный вывод сделан в предположении, что время установле-

ния стационарного «окна» по сравнению с временем функционирования
КА невелико. Это дает основание считать, что весь полет проходит при

с(п) — со = const, т.е. пренебрегать «переходным процессом» установле-
ния «окна». Однако не исключено, что переходной процесс может стать

настолько длительным, что значительная часть полета КА пройдет при

с(п) > со, как это было бы при нарушении полноты покрытия (хотя
теоретически полнота покрытия не нарушается).

Приведем пример. Рассмотрим рис. 8.6, на котором показано как

изменяется размер «окна» во времени для номинальной орбиты крат-
ности 17ц. Из рисунка следует, что при возрастании времени (количе-
ства витков п) «окно» уменьшается. Когда п станет равно nj = 249 —

количеству витков в периоде кратности
—

размер «окна» стабилизиру-
ется на величине c{n) = cjj = 161 км. На этом же рисунке приведены

аналогичные графики для орбит высотой на 2, 4, 6 км меньше номи-

нальной. Эти орбиты не нарушают полноту покрытия в смысле данного
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Рис. 8.6. Изменение величины «окна» c(n) = f(N,m) во времени для ССО крат-

ности 17ц из класса «14»

выше определения, так как у них число витков в периоде кратности

nncN + тп > Uq и поэтому со < Cq. Однако точка начала стабилизации

«окна» у этих орбит сдвигается все более и более вправо, в результате

чего полет КА может реально проходить в условиях нарушения полного

покрытия, так как наступает оно (полное покрытие) слишком поздно.

При выборе допустимого диапазона изменения высоты рабочей орбиты
КА этот эффект необходимо учитывать.

Задача 8.6. Напишите компьтерную программу нахождения мак-

симального расстояние с(п) между соседними узлами трассы в зави-

симости от количества витков полета п. Орбита солнечно-синхронная,

круговая, высотой h км, кратности Nm.

Задача 8.7. Для номинальной орбиты полного покрытия высотой

h* = 659,9 км кратности К = 7$ класса «14» найдите диапазон высот,

такой, что а) любая орбита из этого диапазона не вызывает нарушения

полного покрытия; б) существуют орбиты из этого диапазона, которые

вызывут нарушение полного покрытия.

Задача 8.8. КА с полосой обзора 1382 км находится на номиналь-

ной ССО двухсуточной кратности класса «14». Вследствие коррекции

высота орбиты повышается на 4,1 км. Требуется ли увеличение поло-

сы обзора КА для того, чтобы продолжительность полного покрытия

осталась равной двум суткам?
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Коррекция параметров рабочей
солнечно-синхронной орбиты КА

Новые идеи придумывать очень трудно. Для это-

го требуется совершенно исключительное вообра-

жение... но воображение в надежной смиритель-

ной рубашке.

Фейнман Р. Характер физических зако-

нов

9.1. Характеристическая скорость

коррекции траектории КА. Расчет

топлива на проведение коррекции.

Первая математическая теория движения ракет была разработана
в Англии в 1810 г. Уильямом Муром в ответ на конкурс, объявленный

в 1809 г. Копенгагенским научным обществом: «Тело цилиндрической

формы... увлекается под произвольным углом к горизонту выходящей

струей пламени. Вследствие выгорания массы вес тела постоянно умень-

шается. Спрашивается: 1) по какой кривой линии, или траектории, тело

будет продвигаться? 2) какие возмущения в траектории могут быть вы-

званы, если поверхность горения не будет все время перпендикулярна

оси, и как можно наилучшим образом устранить эти возмущения? 3)
поскольку для создания большей поверхности горения необходимо рас-

сверливать ракету, какова наиболее предпочтительная форма, которую

следует придавать отверстию? Общество желает, чтобы было приня-

то по возможности во внимание давление и сопротивление воздуха...»

[12] (обратите внимание на точность формулировок, как будто взятых

из современного Технического задания).
У. Мур разрешил первый, основной в общей теории движения ра-

кет вопрос. В предположении о равномерном горении пороха в ракете,

он дал расчет движения ракет в несопротивляющейся среде и в сре-

де с сопротивлением, пропорциональным квадрату скорости движения

(абсолютно современная постановка). Несмотря на это, премии он не

получил, а теория его оказалась вскоре совершенно забытой, как и он

сам. Королевская военная академия, где он проработал 16 лет и вы-

полнил свои замечательные исследования по теории движения ракет,

даже не располагает сведениями о годах его жизни. Известно, что Мур
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был принят в Академию в 1806 г. шестым ассистентом по математи-

ке, в 1810 г. занял должность первого ассистента и, наконец, в 1821

г. стал пятым (или младшим) мастером; а в 1823 г. он был уволен в

отставку по сокращению штатов [12].
Во второй половине XIX века с появлением нарезного оружия, ин-

терес к ракетам ослаб, но в начале XX века в связи с зарождением

инженерных идей космического полета исследования реактивного по-

лета начали развиваться в России, США, Германии. К.Э. Циолковский
в 1903 г., используя только элементарную математику, получил выраже-
ние для идеальной скорости ракеты, т.е. скорости, которую она получит

в идеальных условиях движения*:

Кид = -cln ^ = -clnOitf) = -cln (1 - ^Л. (9.1)

В выражении (9.1) для идеальной скорости ракеты имеем: с — посто-

янная относительно корпуса ракеты скорость истечения продуктов сго-

рания ракетного топлива на срезе сопла двигателя. Для жидкостных и

твердотопливных ракетных двигателей (их иногда называют химически-

ми РД) предельное теоретическое значение скорости истечения около

4500 м/с; в оценочных расчетах обычно полагают с « 3000 м/с. то
— начальная масса ракеты в момент включения двигателя, тк

— ко-

нечная масса ракеты в момент выключения двигателя, тт = то
—

тк
— масса сгоревшего топлива. Вы можете получить эту формулу, за-

писав второй закон Ньютона

dV

для материальной точки, движущейся под действием реактивной силы

dm . _
. dm

Р = —с—г— = cm, направленной по скорости. Здесь m = :

dt dt
массовый расход топлива. Интегрирование этого уравнения в пределах

от to до tK с учетом условий Vq = 0, m = mo при t = t0 = QwV = VURt
m = mK при t = tK немедленно дает формулу (9.1):

7« = Г •£**= Г a^dt=-с Г ж = -с|п С1 - !!г)'Jt=0m(t) Jt=0 Jtzz0m(t) \ m0 J

где a(t) — ускорение от тяги ракетного двигателя. Заметим, что под

знаком логарифма находится правильная дробь, поэтому этот лога-

рифм отрицательный, а скорость положительна. Если масса сгорев-

шего топлива настолько меньше то, что можно воспользоваться раз-

ложением ln(l — mT/mo) ~ —mT/mo, то уравнение (9.1) может быть

* Идеальные условия движения имеет ракета, движущаяся под действи-

ем силы тяги, постоянно направленной по скорости в отсутствии поля

тяготения и атмосферного сопротивления.
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записано в виде

К,„«с^. (9.1')

Формулу (9.1), хотя и известную ранее, только К.Э. Циолковский («в
техническом и духовном смысле великий пионер идей космического по-

лета» [13]) сделал основой теоретического и инженерного анализа сово-

купности проблем, связанных с космическим полетом.

Идеальная скорость (а не количество топлива) является характери-

стикой полных энергетических возможностей КА. Она не зависит ни от

режима, ни от времени расходования топлива. Коррекция может выпол-

няться импульсно (с бесконечно большой тягой) или за конечное время

(при ограниченной тяге двигателя), ракеты могут быть большие или ма-

ленькие — они получат в бессиловом поле одинаковое приращение ско-

рости, равное Уид, если имеют равные с и /iK. Все внутренние, энергети-
ческие свойства топлива и совершенство (или несовершенство) ракетного

двигателя влияют на Уид через скорость истечения с; количество израс-

ходованного топлива — через р,к. Подчеркнем, однако, еще раз, что иде-

альная скорость равна приращению величины истинной скорости мате-

риальной точки только в идеализированной ситуации бессилового поля.

При движении в гравитационном поле и с реальной программой

ориентации тяги, КА массой то, выработав топливо массой mTf вообще

говоря, может и не обеспечить приращения величины своей истинной

скорости на Кид. Причину этого можно понять, рассмотрев уравнения

движения КА в плоскости движения (плоскости стрельбы) при наличии

гравитационного поля. Интегрирование этих уравнений показывает, что

КА к концу активного участка изменяет начальное значение скорости на

величину, складывающуюся из трех слагаемых. Первое — уже известная

нам идеальная скорость У^д, получаемая как интеграл от ускорения КА,
обусловленного действием только тяги двигателя. Второе — так назы-

ваемые гравитационные потери, появляющиеся во время работы двига-

теля, когда вектор скорости КА не ортогонален вектору гравитационной
силы (рис. 9.1). В результате часть работы, совершаемой двигателем,

идет на преодоление земного притяжения, а не на набор скорости. В-

третьих, это потери на управление, появляющиеся, когда вектор тяги

двигателя не направлен по вектору скорости. В результате часть тяги

двигателя уходит на искривление траектории, а не на набор скорости.

Можно пренебречь указанными потерями или нет — зависит от конкрет-

ной задачи. Когда речь идет о коррекции орбиты КА ДЗЗ, снабженного
химическими РД большой тяги и поэтому имеющего непродолжитель-

ные активные участки, гравитационными потерями и потерями на упра-

вление можно пренебречь. Если длительность исполнения коррекции

велика, их приходится учитывать.

Обозначим потери скорости во время коррекции траектории через
АПотерь- Тогда фактическое приращение реальной скорости КА массой
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Рис. 9.1. Модель сил, действующих на КА

в плоскости стрельбы на активном участ-

ке: а — угол атаки; в — траекторный угол;

(0 + а) — угол тангажа; Р — тяга двигате-

ля; G
— сила притяжения; V

—

скорость КА

то за счет выработки топлива массой гат всегда будет меньше идеаль-

ного приращения и может быть записано в виде

-cln(l - тт/т0) - АКтотерь-

Задачей коррекции является некоторое заданное изменение траек-

тории КА. На новой траектории КА будет иметь скорость отличную

от той, что он имел до коррекции. Следовательно, для выполнения

задачи коррекции необходимо, чтобы фактическое приращение скоро-
сти КА в результате коррекции было бы равно приращению, требуемо-
му для перевода КА на новую траекторию. Обозначим такое требуе-
мое приращение скорости КА через AVTp. Тогда уравнение коррекции

можно записать в виде

-cln(l - тТ/т0) - АКотерь = ДКтр. (9-3)

где А7тр = |AVTp|.
Соотношения (9.3) можно переписать следующим образом:

AVTp + АКютерь = -с 1п(1 - тТ/т0). (9.4)

Левую часть выражения (9.4) традиционно называют характеристиче-

ской скоростью коррекции Vx:

Vx = AVTp + ДПотерь. (9.5)

Она характеризует «энергетическую емкость» любой динамической опе-

рации, связанной с изменением траектории.

Определение характеристической скорости каждой конкретной ди-

намической операции является одной из основных задач проектно-бал-
листического анализа космического полета. Энергетические затраты на

весь полет, т.е. суммарная характеристическая скорость Vx%t вычисля-

ются как сумма характеристических скоростей всех динамических опе-

раций, которые планируется провести в полете:

п

Ке = ^К,-, (9.6)
t=i

где Vx{ —характеристическая скорость г-й динамической операции; п —

количество динамических операций в полете.
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Таблица 9.1

Динамическая операция

Выведение ИСЗ на рабочую орбиту
Перевод ИСЗ с рабочей (г = 50°) на геостационарную орбиту
Сближение КА «Союз» с орбитальной станцией
Спуск КА «Союз» с рабочей орбиты
Изменение наклонения рабочей орбиты на 1°

Поднятие высоты рабочей орбиты примерно на 1,8 км

^х£. м/с. примерно

11000
4800
50
115
130
1

Зная величину Vxs, можно определить суммарный запас топлива

ште, которым должен быть заправлен космический аппарат, чтобы от-

работать все планирующиеся динамические операции. Для этого за-

пишем уравнение баланса скоростей (9.4) для найденной в проектно-

баллистическом анализе суммарной характеристической скорости Vxv

(см. задачу 9.1):

VxE = —cln(l - тт^/т0). (9.7)
Из (9.7) получаем требуемое соотношение:

mTS = m0(l - e"v^/c). (9.8)
В табл. 9.1 для примера приведены величины характеристической

скорости, требуемой для выполнения некоторых баллистических опреа-

ций. Рабочей орбитой условно названа круговая орбита высотой h ~

200...600 км.

Из таблицы видно, например, что для выведения ИСЗ на низкую

околоземную орбиту, где его скорость VKp « 7,8 км/с (первая косми-

ческая скорость), ракета-носитель в идеальных условиях должна иметь

возможность разгоняться (т.е. иметь запас характеристической скоро-

сти) до скорости 11 км/с. Запас характеристической скорости КА «Со-

юз» примерно равен 375 м/с. В настоящее время считается, что энерге-

тические возможности КА с химическими двигателями ограничиваются
величиной VxE порядка 25 км/с [13].

Суммарная характеристическая скорость
— важнейшая характери-

стика КА. Во-первых, она определяет энергетические требования к КА,

проектируемому для выполнения определенной целевой задачи, и позво-

ляет рассчитать количество топлива, которое должно быть заправлено
в этот КА при его заданной начальной массе. Во-вторых, она позволя-

ет сравнивать маневренные возможности КА разной начальной массы

с различающимися двигательными установками. Чем больше распола-
гаемая характеристическая скорость КА, тем большими возможностями

изменения траектории он обладает. Знание запаса топлива, имеющегося

в баках КА, напрямую сделать такое заключение возможности не предо-

ставляет. В третьих, характеристическая скорость позволяет оценивать

«качество» различных баллистических схем выполнения определенной
динамической операции. Например, если формирование рабочей орбиты
КА, при прочих равных условиях, может быть осуществлено с помощью
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Рис. 9.2. Импульсное исполнение коррек-

ции: 1 — начальная орбита; 2 — конечная

орбита; К — точка проведения коррек-

ции; Vi и V2 — векторы скорости КА

в точке коррекции на начальной и ко-

нечной орбите; А\^р = (Л£ — Vi) —

вектор корректирующего импульса ско-

рости, ЛУтр = |Д\^Р| — требуемая
характеристическая скорость коррекции

двух или трехимпульсной схемы коррекций, то выбирать следует схему,

требующую меньшей характеристической скорости.

И еще одно. При весовом проектировании ракет и КА инженеры ча-

сто используют такие критерии оптимальности, как минимальный стар-

товый вес при заданном весе полезной нагрузки или максимальный вес

полезной нагрузки при неизменном стартовом весе. Из выражения (9.7)
следует, что эти требования эквивалентны условию, налагаемому на ха-

рактеристическую скорость: КХЕ —► rnin.

Итак, запас топлива КА может быть определен по -соотношению

(9.8), если известна характеристическая скорость (выражение (9.5)) ка-

ждой динамической операции, которую произведет КА в полете. В прак-
тике проектного анализа траекторий для определения Кхи широко ис-

пользуют предположение, что тяга двигателя велика и время его работы
при проведении коррекции очень мало. Результатом такой импульс-

ной аппроксимации активного участка является неизменность радиус-

вектора КА и мгновенное изменение вектора скорости аппарата в момент

проведения коррекции *о = *к- Это обстоятельство имеет два далеко

идущих следствия. Во-первых, в этом случае гравитационные потери и

потери скорости на управление будут равны нулю, так как они вычисля-

ются как интеграл от to до<к. Следовательно, импульсное решение будет
точным решением задачи коррекции в случае двигателей очень большой

тяги. Для реальных двигателей оно будет давать нижнюю оценку требу-
емой характеристической скорости. Во-вторых, весь участок коррекции,

имеющей нулевую длительность, стянется в точку. Поэтому требуемая
скорость коррекции AVTp (см. (9.3)) может быть найдена чисто кине-

матически из треугольника скоростей в точке коррекции на исходной и

конечной, после коррекции, орбите КА (рис. 9.2), так как и исходная и

желаемая конечная орбиты нам известны.

Рассмотрим, например, импульсный маневр, в результате которого

вектор скорости КА поворачивается на угол a = 1° (см. рис. 9.2). Понят-

но, что наиболее эффективное изменение направления вектора скорости

будет обеспечиваться корректирующим импульсом, ортогональным век-

тору начальной скорости Vi. В силу малости угла а модуль вектора

скорости Vi в результате коррекции практически не изменится, а сам

корректирующий импульс скорости может быть найден из прямоуголь-

ного треугольника скоростей:

AKp/Vi = tgaixa.
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Для низких круговых орбит Vi = 7,8 км/с, следовательно, AV\ « V\ot «
« 7800 • 1°/57,3 « 130 м/с.

Заканчивая этот историко-терминологический экскурс, отметим,
что задача расчета орбитальных маневров, т.е. расчета требуемых ско-

ростей AVTp, даже в импульсной постановке, без учета потерь, чрез-
вычайно сложна. Она, помимо нахождения самих импульсов скорости,

переводящих КА с начальной на конечную орбиту, требует нахождения

оптимального количества импульсов и точек их приложения в услови-

ях ограничений реального полета КА, а эта задача в общем случае еще

не решена. Учет протяженности активного участка и, следовательно,

учет потерь скорости, о которых мы говорили выше и которые неизбеж-

но возникают в процессе реальной коррекции, также усложняет расчет

Vx и фактически делает его эквивалентным точному расчету коррекции

путем численного интегрирования на компьютере уравнений движения

КА с тягой (а ведь оптимальную программу изменения тяги во време-

ни, для выполнения численного интегрирования, еще надо найти!). Ре-

шение этих вопросов составляет содержание одного из интереснейших

направлений науки, называемой динамика космического полета [астро-
динамика, как ее называют в зарубежной литературе).

9.2. Коррекция восстановления солнечной

синхронности орбиты КА

Высота и наклонение солнечно-синхронной орбиты функционально
связаны соотношением (5.13). Вследствие ошибок выведения и падения

высоты орбиты из-за атмосферного сопротивления соответствие между

высотой орбиты и ее наклонением нарушается, в результате чего орби-
та перестает быть солнечно-синхронной. Как восстановить солнечную

синхронность орбиты? Каких энергетических затрат это потребует?
Обозначим через SaB и Ыъ отклонения большой полуоси и накло-

нения орбиты от их номинальных значений (рис. 9.3) в некоторый мо-

мент времени. В координатах (6а (км),
бг(угл. мин)) изобразим прямую m

—

^а, км <

m, которая задает связь между откло-

нениями большой полуоси и наклоне-

ния орбиты от их номинальных значе-

ний, при условии, что орбита остается

солнечно-синхронной (см. выражение ba = afii*

(8.31)). Точка N в начале координат «4,12 8/

обозначает номинальную невозмущен-

ную ССО. Точка В на плоскости 6ax6i

задает возмущение номинальной орби-
ты. Из рис. 9.3 следует, что существу-

ют три способа восстановления солнеч-

ной синхронности орбиты:

#(5/'в,8ав)

б/, угл.мин

m

Рис. 9.3. Отклонения боль-

шой полуоси и наклонения

ССО от номинальных значений
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• коррекция 6а. Наклонение не корректируется, а большая полуось

корректируется так, чтобы ее отклонение от номинала попало на

прямую т
— т (переход в т. 1);

• коррекция 6i. Большая полуось не корректируется, а наклонение

корректируется так, чтобы его отклонение от номинала попало на

прямую т
— т (переход в т. 2);

• коррекция 6а и 6i. Большая полуось и наклонение корректируются

так, чтобы свести отклонение от номинала к нулю (переход в т. N).
Будем полагать, что при этом одновременной коррекции обоих пара-

метров не производится, т.е. сначала корректируется один параметр,

затем другой (см. путь из т. В через с в т. N).
Найдем характеристическую скорость, требуемую для каждого из

этих способов коррекции. Для этого нам понадобятся значения про-

изводных из 8.33):
да 2 да

_ __

2а^ di
.

1

Ж
~ aV ~

V*^' дУь
-—г r= at- = —-aAftgi'w;
oi 7

= iv =

VKpN
(9.9)

В табл. 9.2 для справки приведены численные значения указанных

производных для некоторых ССО высотой 500 < h < 900 км (высота
определялась по наклонению в соответствии с формулой (5.13)).

Из рис. 9.3, используя выражения (9.9), получаем, что для вос-

становления условий солнечной синхронности требуемая характеристи-

ческая скорость

/ \ ciiOzB — <5ciB
AV£ ' = при коррекции большой полуоси;

AVS{) =

AVW

ay

|<5гв 1

iv
при коррекции наклонения;

6ав

ау
+

6iB

iy
—

при восстановлении номинальной ССО.

(9.10)
В каких же случаях надо использовать коррекцию большой полуоси,

а в каких коррекцию наклонения? Для ответа на этот вопрос заметим,

что скорость AVx

поэтому

(О
может быть

AVx(0 =

Д1/х(о)
_

записана

d{6iB —

aiiy

at- iy

в виде

6аъ
>

a,-

AV,« ay ay /iy
(9.11)

Д»)Из соотношения (9.11) видно, что при a,- > ay /iv имеем AV*a> > AV} ,

т.е. коррекция наклонения является энергетически выгодной; при а,- <
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Таблица 9.2

г.

угл. мин

97,47
97,60
97,73
97,87
98,00
98,12
98,13
98,27
98,40
98,53
98,67
98,80
98,93
99,00

К
км

517,1
551,8
586,2
620,0
653,5
682,5
686,6
719,3
751,5
783,5
815,0
846,2
877,1
892,4

КР,
км/с

7,603
7,584
7,565
7,547
7,529
7,514
7,511
7,494
7,477
7,460
7,444
7,428
7,412
7,404

ai,

км/угл. мин

4,373
4,317
4,262
4,210
4,158
4,115
4,108
4,060
4,013
3,967
3,922
3,878
3,836
3,815

ау,

км/(м/с)

1,814
1,828
1,841
1,855
1,868
1,879
1,881
1,894
1,907
1,920
1,933
1,945
1,958
1,964

гу,
угл. мин/(м/с)

0,452
0,453
0,454
0,456
0,457
0,458
0,458
0,459
0,460
0,461
0,462
0,463
0,464
0,464

ay/iy,
км/угл. мин

4,011

4,032
4,052
4,071

4,091
4,108
4,110

4,129
4,148

4,166
4,185
4,203

4,221
4,230

ay/iy имеем AVx < AVx■ , и, значит, более эффективна коррекция

большой полуоси. При а,- = ay/iy обе коррекции равнозначны по энер-

гетике. Любопытно, что это свойство верно для любых величин 6а и Si

(конечно, сказанное верно, пока верны линеаризованные соотношения

(9.9)). Какая же орбита определяется равенством at- = ay/iy? Вос-

пользуемся выражениями (9.9), задающими значения производных а,-,

ay, iy, и подставим их в это равенство. Получим tgijv = —7. От-

сюда следует, что равенство at- = ay/iy выполняется для ССО с на-

клонением г = arctg(—7) = 98,13°. ССО с таким наклонением имеет

высоту h « 686 км. В табл. 9.2 приведены значения аг- и ay/iy. Из

этой таблицы следует, что аг- > ay/iy при h < 686 км и аг- < ay/iy
при h > 686 км. Следовательно, соотношение (9.11) позволяет сде-

лать следующий вывод:

Теорема о коррекции солнечной синхронности. Для вос-

становления солнечной синхронности орбит высотой h < 686 км

целесообразно использовать коррекцию наклонения; орбит высотой

h > 686 км — коррекцию большой полуоси.

Численные оценки, впрочем, показывают, что значения AVx и

АУ* для рассматриваемого диапазона высот довольно близки (см. за-

дачу 9.2). Поэтому для грубых прикидок, позволяющих оценить по-

рядок величины характеристической скорости АКхссо на восстановле-

ние солнечной синхронности орбиты, получившей возмущения 6ав и <5гв,
можно использовать любую из величин AVx и AVx . Формула для

подобных оценок будет иметь вид

AVxcco к |2<5гв - 0,5<5ав| м/с. (9.12)

Напоминаем, что размерность 6i — угл. мин, 6а — км.

8 Зак. 13
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Что касается восстановления номинальной ССО (коррекция 6а и

Si), то требуемая характеристическая скорость в этом случае будет не

меньше, чем AVxcco. Это легко усматривается из рис. 9.2, если учи-

тывать сформулированную выше теорему о восстановлении солнечной

синхронности.

Отметим, что, производя коррекцию наклонения или высоты возму-

щенной орбиты, мы формируем новую ССО, отличную от номинальной,

и, восстановив ее солнечную синхронность, в общем случае теряем дру-
гие ее свойства, например, кратность или расположение трассы. Если

это не допустимо, то необходимо корректировать и наклонение и высо-

ту, чтобы восстановить номинальную ССО.

9.3. Коррекция местного времени

прохождения восходящего узла ССО

Сначала загляните в разд. 8.1, так как материал из него нам сей-

час понадобится. Теперь продолжим. Предположим, что местное вре-

мя прохождения восходящего узла исходной ССО имеет отклонение от

номинального значения, равное бгпщ. Ликвидировать это отклонение

можно двумя способами. Во-первых, можно скорректировать бтщ за

счет непосредственного («прямого») изменения долготы восходящего уз-

ла исходной орбиты П (связь между тщ и П обсуждалась в разд. 8.1).
Оптимальные точки приложения корректирующего импульса в этом слу-

чае расположены на аргументах широты и = 90°, 270°. Необходимое
для этого значение характеристической скорости может быть найдено
из соотношения (8.11), связывающего возмущение скорости КА 6Уь и

возмущение 6Q:

ш=
1 «п«ко

VkP sin г

Полагая <5Q = —бгпщ и sin u = 1, получаем

AVX = \6Vb\ = iKpsinifimntl.

Следуя нашей традиции получать формулу для грубых, но быстрых
оценок, положим VK? = 7518 км/с, г = 98,1° (это параметры ССО

высотой 675 км), бгпщ будем измерять в часовой мере (в минутах).
В результате получим

AVX =
7518sin98,l-15(
60 • 57,29578 пт |32,4<5m£T| м/с.

Следовательно, коррекция, например, <5тщ = 4 мин (это эквивалентно

изменению П на 1°), требует 32,4-4т « 130 м/с характеристической

скорости. Если учесть, что только за счет неравномерности движения

Солнца шп| меняется на ±16 минут в течение года, то целесообразность
такого способа коррекции выглядит весьма сомнительной.
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Во втором способе реализуется идея, которая уже обсуждалась в

разд. 8.4. Она основывается на том, что импульс SVb изменяет не толь-

ко долготу восходящего узла П, но и наклонение г, что приводит к из-

менению угловой скорости прецессии орбиты. А возникшее отклонение

6ипр, накапливаясь в течение «времени ожидания» Д£ож. приводит к

отклонению 6Q = 6с<;ПрД2ож, за счет которого можно исправить бтщ.
Такой же эффект будет и от импульса 6Vn, который изменяет боль-

шую полуось, а значит и скорость прецессии орбиты. Для получения

соответствующих расчетных формул воспользуемся формулой (8.32), в

которую вместо (Т — <ко) подставим время Д20ж-

<50(Д*ож) = -^npTV tgiN6i(0)AtOn - --^
1 адг

At2
6а(0)Д*ож + Л

ож

2

(9.13)
где <5г(0) и <5а(0) — отклонения наклонения и большой полуоси, ре-
ализовавшиеся после соответствующих коррекций*. Из соотношений

(8.23) имеем

6a{0) = ^6Vn: Si(0)=-^—6Vbl
VKpN VKpN

где VKpN — круговая скорость на номинальной орбите, SVn и SVb —

импульсы скоростей, корретирующих большую полуось и наклонение

соответственно. Пренебрежем падением высоты за счет атмосферного
сопротивления. Найдем 60.^ и 60.^ — возмущения долготы восходя-

щего узла за время Д<0ж вследствие изменений наклонения и большой

полуоси, вызванных импульсами SVb и SVn соответственно:

7

KpN
(9.14)

6QM =-I^L6VnAtox.VKpN

Пренебрегая потерями при исполнении корректирующих импульсов (см.
разд. 9.1) имеем: ДКХ = \6Уъ\ и Д1/х = \SVn\ — характеристиче-
ские скорости коррекций.

Предположим, что импульсы SVb и SVn выбраны таким образом,
чтобы соответствующее изменение долготы восходящего узла компенси-

ровало возмущение бтщ, т.е. SQ = —бтщ. В этом случае имеем

бтщ = ^^6УьМож;
м<р

6тщ = 7-^6VnAt,тг
- '

7* ОЖ
*

Мф

* Эти коррекции могут проводиься раздельно, но могут быть и совмещен-

ными, если позволяет конструкция КА и схема полета.

8*
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Отсюда получаем характеристические скорости коррекций:

AVS{) =

AVSa) =

6тщУкр
unpN tg гА^ож

6тщУкр
ож

(9.15)

Составив отношение

AVJ(«) |tg»|

AV^(О

Л<0
получаем, что при |tgz| > 7 имеем AVx"J > AVx , т.е. коррекция

наклонения эффективнее коррекции большой полуоси; при |tgz| < 7

имеем AVX < AVx , и, значит, более эффективна коррекция большой

полуоси. При |tgz| = 7 обе коррекции равнозначны по энергетике. Для
солнечно-синхронных орбит |tgi| = 7, если г = 98,13° (h = 686 км),
следовательно, мы получаем такой же вывод, что и в разд. 9.2:

Теорема о коррекции местного времени прохождения восхо-

дящего узла. Для коррекции местного времени прохождения восхо-

дящего узла ССО высотой h < 686 км целесообразно использовать

коррекцию наклонения; орбит высотой h > 686 км — коррекцию

большой полуоси.

Вычисление характеристической скорости коррекции производится

по формулам (9.15). Для грубых прикидок, позволяющих оценить поря-

док величины характеристической скорости AVX на коррекцию местного

времени прохождения восходящего узла, можно использовать любую из

величин AVx и AVx (так как значения их весьма близки). Учитывая

выражения для производных (8.30) и (8.33), получаем

0,002
°/суТ

0,457 УГЛ-МИНА7Х (м/с)Д*ож (сут) = 6m°nv
угл.мин м/с

'

откуда следует:

АКхА*ож ~ Ю926т^т. (9.16)

Если бтщ измерять в часовой мере (в минутах), то выражение

(9.16) примет вид

AVxAtoyK « 1092—g— = 273<5m£T. (9.17)

Следовательно, коррекция, например, бгпщ = 4 мин (это эквивалент-

но изменению П на 1°) за 30 суток требует 273-4т/30 сут « 36,4 м/с
характеристической скорости.
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9.4. Коррекция поддержания высоты

орбиты и трассы полета КА

9.4.1. Коррекция положения трассы

Реальное орбитальное движение КА происходит в условиях воздей-

ствия внешней среды (гравитационного поля и атмосферы Земли, гра-

витационных полей Солнца, Луны) и возмущений, вызванных включе-

ниями двигательной установки КА.

Характерной особенностью гравитационных возмущений является

то, что они не приводят к так называемым «вековым» возмущениям вы-

соты, т.е. возмущениям, монотонно увеличивающимся с течением вре-

мени. Лишь только торможение КА в атмосфере приводит к монотон-

ному уменьшению высоты спутников. Трудность учета этого эффекта
обусловлена изменчивостью плотности верхней атмосферы, которая хо-

тя и имеет очень малую плотность (на высоте примерно 600 км около

10~13 кг/м3), может изменяться на порядок в зависимости от уровня

солнечной и геомагнитной активности. Эти закономерности изучены в

настоящее время недостаточно, поэтому современные модели могут да-

вать ошибку в определении плотности до 50 %. При проведении проект-
ных расчетов для КА, которые планируется запустить через несколько

лет, возникают дополнительные погрешности определения темпа паде-

ния высоты. Они связаны с погрешностями прогнозирования солнечной

и геомагнитной активности, а также с погрешностями знания аэродина-
мических характеристик КА. Для КА, которые уже находятся на орби-
те, имеется возможность определить реальное (наблюдаемое) значение

темпа падения высоты по данным радиоконтроля орбиты, поэтому ат-

мосферное воздействие на них прогнозируется более точно.

Несмотря на малость, атмосферное сопротивление действует на

всем протяжении полета КА. В результате такого длительного воздей-

ствия трасса орбиты может настолько сместиться к востоку или западу,
что съемки заданного района земной поверхности станут невозможны.

Аналогичные проблемы появляются и из-за ошибок выведения. Так

возникает задача коррекции долготы трассы.

Обозначим Anom и Areai = Anom 4- <5Ае — номинальную и действи-

тельную долготу восходящего узла некоторого (например, первого су-

точного) витка в гринвичской системе кординат. Для краткости назовем

их номинальной и реальной долготой трассы. Величина <5Ае — ошиб-

ка долготы трассы, которую надо ликвидировать с помощью коррекции

(рис. 9.4). Следовательно, требуемое смещение трассы, которое должна

произвести коррекция, 8Хтр = —6Хе = —(Areai — Anom).
Прежде всего, отметим, что требуемое смещение трассы 6Хтр не бу-

дет превышать половины межвиткового расстояния Ьмъ — в противном

случае менее, чем на 0,5LMB можно сместить трассу соседнего витка.

Далее вспомним, что в разд. 8.5 была получена формула (8.43), выра-

жающая смещение трассы 6Х в зависимости от начального отклонения
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Рис. 9.4. Схема проведения коррекции трассы
с двухкратной коррекцией высоты:

-Veal
— номинальная и реальная долгота

трассы; <5Ле — возмущение долготы трассы;
В —С — движение КА по орбите фазирования

высоты от номинала бао, темпа падения высоты Ат и времени t:

6Х = -^з— (<2 aN \
Sdot +

Полагая в этой формуле <5А = <5Атр и задавшись временем t = Тф,
в течение которого должно произойти требуемое изменение долготы

(время «фазирования»), определяем требуемое изменение высоты бао

(см. задачу 8.5):

-fiT-^ф
бао =

2 aN ^ (9.18)

При этом надо помнить, что повышение высоты орбиты приводит к от-

клонению трассы к западу (<5А < 0). Для смещения трассы к востоку

высоту орбиты надо понизить. По истечении времени Тф после первой

коррекции КА повторно проводит коррекцию высоты (изменение высоты

6а\ на рис. 9.4) и возвращается на исходную орбиту. На оба изменения

высоты орбиты требуется суммарная характеристическая скорость:

vx =
1<?До| |<fai| 01<5ао|УкРлг _ 1<?До|УкРлг

+ (9.19)
ay ay 2адг а^

Коррекция высоты круговой орбиты выполняется двумя импульсами в

противоположных точках орбиты («двухимпульсный переход»). Как

правило, такой способ коррекции применяют, когда время фазирования

сравнительно невелико — порядка нескольких суток.

Коррекция долготы трассы может быть выполнена и с помощью

однократной коррекции высоты. На рис. 9.5,а показано, как вследствие

естественного атмосферного торможения появляется высотное рассогла-

сование, из-за которого происходит смещение трассы к востоку. При до-

стижении нужного смещения долготы бХтр высота орбиты поднимается

на 8а\ до номинальной. Требуемое изменение высоты орбиты находим

из выражения (8.44), в котором полагаем бао = 0, SX = <5Атр.
Если требуется сместить трассу к западу, то орбиту надо поднять на

такую высоту (изменение бао), чтобы за время естественного снижения

до номинальной высоты трасса получила бы требуемое смещение оАТр
к западу (рис. 9.5,6). Изменение высоты орбиты находим из выражения

(8.44), в котором полагаем 6а = 0, <5А = <5Атр.
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Рис. 9.5. Схема проведения коррекции трассы с однократным изменением высоты

Обозначая и в первом и во втором случаях требуемое повышение

высоты орбиты через 6атр, получаем

/4адг|Лт<5Атр|6а^ =

Ь~^з ' (9.20)

Время, в течение которого корректируется отклонение трассы, равно

времени, в течение которого КА набирает (в первом случае) или ликви-

дирует (во втором случае) высотное рассогласование 6атр:

StTp = -6атр/Ат. (9.21)

Требуемая суммарная характеристическая скорость (см. выражения

для производных в (8.23) и (8.33)):

_
6атр

_
6атрУкрм

2акау
(9.22)

В заключение заметим, что в данном способе корректирования дол-

готы трассы наиболее существенно, что изменение высоты 6атр подби-
ралось таким, чтобы к моменту возвращения КА на номинальную ор-

биту, появившееся за это время смещение <5А принимало бы требуемое
значение. Так как снижение высоты происходит довольно медленно,

то время 6tTp получается значительным (это плохо), а характеристи-

ческая скорость небольшой (это хорошо). В случае коррекции долго-

ты трассы с двухкратным изменением высоты время фазирования Тф
можно положить достаточно малым, заплатив за это большой харак-

теристической скоростью.
Подведем итоги:

Смещение положения трассы может быть осуществлено с при-

менением одноразовой или двухразовой коррекции высоты орбиты.
В первом случае расчет коррекции производится по соотношениям

(9.18), (9.19), во втором
— по соотношениям (9.20)-(9.22). Для фик-

сированного требуемого смещения долготы расход характеристической

скорости определяется: в первом случае задаваемым временем фази-
рования Тф, во втором

— темпом падения высоты Ат.
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Регулярное смещение трассы можно использовать для организации

просмотра локального района поверхности Земли при малой ширине
поля обзора аппаратуры наблюдения КА. Действительно, в этом слу-

чае полное покрытие поверхности полосами обзора требует очень боль-

шого периода кратности, что может привести к недопустимо низкой

оперативности КС ДЗЗ. Пусть, например, полоса обзора аппаратуры

6Э = 20 км; на высоту орбиты наложено ограничение ft = 500.. .520 км;
класс орбиты ппс = 15; темп падения высоты Лт = —0,1 км/сутки.
Необходимо произвести непрерывный обзор района протяженностью по

экватору 100 км.

Из формулы (5.24) следует, что в этом случае полное покрытие

может быть получено на орбите высотой ft ^ ft* = 513,6 км при

m = 23. Из выражения (5.23) получаем N* = 132. Следовательно,
полное покрытие при полосе обзора 6Э = 20 км достигается более, чем

через 4 месяца полета КА (по = 15 • 132 -f 23 = 2003 витков)! Для ряда

задач ДЗЗ это время совершенно не приемлемо.

Заметим, однако, что кратность К = 13223 близка к кратно-

сти К = 6i. Орбита класса «15» этой кратности имеет высоту (см.
табл. 5.2,6) ft = 519,4 км и, значит, удовлетворяет вышеуказанному огра-

ничению. Но полоса 6Э = 20 км не может обеспечить на этой орбите
полного покрытия, как как «окно» этой орбиты cq = 27гЛе/(15 • 6 +1) =

= 440 км ^> 20 км. Для организации непрерывного просмотра указан-
ного района потребуем, чтобы орбита дрейфовала на запад, сдвигаясь

на Ьэ = 20 км за время N = 6 суток. Тогда просмотр района, имею-

щего долготу по экватору 100 км будет осуществлен за (100/20) • 6 =

= 30 суток. Для вычисления требуемого превышения высоты Sao вос-

пользуемся формулой (9.18), в которой положим Тф = N = 6 су-

ток, 6Лтр = -b3/Re • 57,29578°, aN = 6378,14 -f 519,4 = 6897,5 км,

u>3 = 361 °/сутки, Ат = —0,1 км/сутки:

_

2 aN ATN
_

2 • 6897,5 ■ 20 ■ 57,.29578 0,1-6
_

a°~3uj3N3 2
"

3-361-6-6378,14
+

2

= 0,381 + 0,3 = 0,681 км.

Для подъема на 0,681 км требуется характеристическая скорость

__ Sa0 0,681
V* « =

-г-^гт
= 0,363 м/с.

ay 1,0/0

Для каждого возникшего заказа на наблюдение произвольно рас-
положенного района необходимо подведение трассы к этому району с

помощью дополнительных коррекций и последующее поддержание вы-

соты для ликвидации влияния атмосферного торможения, так как сме-

щение времени прихода в узел от расчетного на 1 с приводит к смещению

трассы от расчетного положения на 0,46 км на экваторе. Управляя вы-

сотным рассогласованием, можно останавливать дрейф или даже ме-

нять его направление.



Коррекция параметров солнечно-синхронной орбиты КА 121

к да

+6яг

-5а (

ЬХт/2

Коррекция
высоты

9.4.2. Коррекция поддержания (стабилизации) высоты

орбиты и положения трассы

Предположим, что КА на-

ходится на номинальной орбите,
т.е. имеет расчетные высоту, на-

клонение и расположение трассы

(6а = 0 и 6Х = 0). Как их сохра-

нить (поддержать) в течение вре-

мени функционирования КА?
Повысим высоту орбиты на

Sao. Последующее снижение вы-

соты КА за счет атмосферного
торможения сопровождается сме-

щением трассы на запад, а затем,

после снижения до номинальной

высоты, на восток (рис. 9.6). По-

сле попадания фазовой точки в т. А проводится коррекция высоты ор-

биты, в результате чего КА переходит в фазовое состояние В и цикл

замыкается. В среднем высота КА за время цикла будет равна номи-

нальной, но вот долгота будет смещена к западу от номинальной на

угол <5Ат/2. Поэтому чтобы поддерживать в среднем высоту и положе-

ние трассы номинальными, надо сдвинуть цикл по долготе вправо на

величину 6Ат/2, т.е. совместить «центральную» точку цикла с номи-

нальной долготой трассы (с т. N на рис. 9.6). Теперь высота орбиты
и положение трассы в среднем за время цикла остаются равными их

номинальным значениям.

Подведем итоги:

Рис. 9.6. Циклическая коррекция
поддержания высоты и трассы полета КА

Коррекция поддержания отклонения трассы реального движения

от номинальной трассы в пределах ±6Лт/2 проводится при достиже-

нии отклонения трассы к востоку на <5Ат/2. Величина подъема <5ао
высоты орбиты относительно номинальной высоты выбирается такой,

чтобы в последующем полете отклонение трассы к западу также не

превзошло <5Ат/2:

Sao =
(4 aj^lArrSX^
3 из

Тп = -26a0/AT] Vx f>aoVKpN
адг

(9.23)

где адг и Vk?n — большая полуось и круговая скорость номинальной

круговой орбиты; At — темп падения высоты; Тп — время полета КА

между коррекциями (время цикла); Vx —характеристическая скорость

для подъема высоты орбиты на 28ао.

Для справки в табл. 9.3 приведены данные расчетов по формулам
(9.23) для круговой орбиты высотой h = 675 км, Ат = —0,015 км/сутки.
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Таблица 9.3

8Хт/2, град

бао, км

Тп.сут
Ух, М/С

±0,5

0,625
83,3
0,667

±1

0,884
117,9
0,942

±1.5

1,083
144,4
1,154

±2

1,25
166,7
1,333

±3

1,531
204,2
1,632

±4

1,768
235,7
1,884

±5

1,977
263,6
2,107

В заключение отметим одно любопытное обстоятельство: суммар-
ные затраты характеристической скорости на поддержание орбиты за

достаточно длительный промежуток времени, например за год, не зави-

сят от параметров цикла бао и 6\т/2, и определяются только темпом

падения высоты АТ. Действительно, воспользовавшись (9.23), затраты

Кхе за год можно представить в виде

365
т,

365 КР, i00 „ Ат
КхЕ = -=-Vx = -——К-^ЛТ = -№uKANAT к —-^

1п 2 ам Ь

где ujkan
—

угловая орбитальная скорость КА на номинальной орбите.
Последнее приближенное равенство записано в предположении, что рас-

сматриваются орбиты класса «15», «14»: для них ojkan имеет порядок

примерно 1 • 10"3 рад/с. Vx<z имеет размерность км/с, Ат — км/сутки.

9.5. Атмосферное сопротивление
движению КА. Темп падения высоты

Темп падения высоты Ат характеризует изменение средней высоты

за виток. Именно для такого определения справедлива формула

А* = ^0. (9-24)

Здесь <5а(27г) — изменение большой полуоси за виток; Т— период. Для

орбит с малыми эксцентриситетами значение Ат может быть рассчитано
по простой приближенной формуле

Лт = -2Spy/jIE. (9.25)

Здесь S — баллистический коэффициент КА, м2/кг; р
— плотность

атмосферы на высоте полета КА, кг/м3; а — большая полуось орби-

ты, км; /х = 398601 — произведение гравитационной постоянной на

массу Земли, км3/с2.
После учета применяемых здесь размерностей формула (9.25) при-

нимает следующий вид:

Ат = -2Spy/a • 54,55 • 109, км/сутки. (9.26)

Приближенный характер формулы (9.26) обусловлен тем, что она не

учитывает вариации плотности атмосферы в пределах одного витка. Для
круговых орбит эти изменения находятся на уровне десятков процентов.
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Значения pH(h,Fwj), кг/м3
Таблица 9.4

Высота,

км

600

680

760

840

920

1000

Фиксированный уровень солнечной активности, Fio,7
125

6,04-10-1*
2,04-10-1*
8.64-10-15
4,47-10-i5
2.69-10-15
1.79-10-15

175

1.8110-13
5,8410-1*
2,1910-1*
9.71-10-15
5.07-10-15
з.оз-ю-15

250

5.20-10-13
1.79-10-13
6,64-10-1*
2.71-10-1*
1.24-10-1*
6.41-10-15

Баллистические коэффициенты рассматриваемых КА обычно име-

ют значения в диапазоне 0,005...0.015 м2/кг. Значение плотности атмо-

сферы, вообще говоря, зависит от многих факторов: высоты и широты

точки, времени, координат Солнца, значений индексов солнечной и гео-

магнитной активности. Формулы для расчета рекомендуемых значений

плотности атмосферы в функции перечисленных аргументов приведены
в Национальном стандарте РФ ГОСТ Р 25645.166-2004.

Рассмотрим пример расчета Ат по формуле (9.26) с использова-

нием упомянутого ГОСТа для следующих условий: S = 0,01 м2/кг,
а = 7378 км, текущее значение индекса солнечной активности Fio/7 со-

впадает со средним и равно 175 единиц, среднее значение индекса Кр
равно 2,7 балла. При расчете плотности пренебрежем ее зависимостью

от широты и времени. В результате значение плотности атмосферы на

высоте 1000 км оказывается равным

p{h = 1000, Fio|7 = 175) = p„(/i, Fi0|7)(l + 0)(1 + 0) = 3,03 • 10"15 кг/м3.
Здесь pH(h, Fwj) — плотность ночной атмосферы. Подстановка этого

значения в (9.26) приводит к результату:

Ат = -2 • 0,01 • 3,03 • 10~15л/7378 • 54,55 • 109 = -0,000284 км/сутки.

В табл. 9.4 приведены значения /?н(^, Fwj) для некоторых значений

высоты и уровня солнечной активности.

В заключение рассмотрим данные об эволюции полуоси и периода

спутника «Метеор-ЗМ» в течение 2003 г. Эти данные представлены на

рис. 9.7 и 9.8. Период обращения спутника равен 105,3 мин.

Приведенные значения полуоси относятся к моменту пересечения

спутником экватора в начале соответствующего витка. Из данных

рис. 9.7 видно, что полуось имеет соизмеримые по величине линейную

(«вековую») и периодическую составляющие. Линейная составляющая

полуоси имеет производную (данные снимаем с графика):

/\т —
da (7390,11-7390,22)-86400

= -0,000278 км/сутки.dt (6750 - 5400) • 105,3 • 60

Хорошее совпадение этой оценки с приведенным выше расчетным зна-

чением можно считать случайным. Следует обратить внимание на су-
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Рис. 9.8. Данные об эволюции драконического периода

щественную роль периодической составляющей, которая в отдельные

моменты времени может даже изменить знак производной da/dt.
В оценках периода (рис. 9.8) также имеются две соизмеримых соста-

вляющих: вековая и периодическая. Величина вековой составляющей и

период вариаций драконического периода достаточно хорошо согласу-
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ется с данными предыдущего рисунка. Любопытным фактом является

то, что периодические вариации оценок полуоси и драконического пе-

риода находятся в противофазе. Объяснение этого эффекта выходит

за рамки книги. Тем не менее, очевидно, что наблюдаемые периоди-
ческие вариации драконического периода могут оказать существенное

влияние на «деформацию» трассы полета КА. Для корректного учета
этих вариаций, а также для повышения точности расчета темпа паде-

ния высоты и других возмущений необходимо применять методы инте-

грирования уравнений движения, учитывающих достаточное число воз-

мущающих факторов.

Задача 9.1. Исходя из выражения (9.6) для идеальной скорости

динамической операции, получите выражение (9.7) для суммарной ха-

рактеристической скорости КА. Гравитационными потерями пренебречь.

Задача 9.2. При выведении КА на ССО высотой h км большая

полуось и наклонение орбиты сформировались с отклонениями от но-

минальных значений соответственно 6а = 15 км и 8г = 2', что нару-

шило ее солнечную синхронность. Оцените затраты характеристической
скорости для восстановления солнечной синхронности орбиты высотой

h = 517 км и h = 892 км.

Задача 9.3. Одноступенчатая ракета движется прямолинейно в бес-

силовом поле. Начальная масса ракеты то, массовый расход топлива в

двигателе т. Отсечка двигателя производится в момент, когда кинети-

ческая энергия ракеты максимальна. Найдите время работы двигателя.

Задача 9.4. Определите время работы двигателя, требуемое для

изменения наклонения плоскости круговой околоземной орбиты КА на

1°? Двигатель КА имеет тягу 300 кгс, масса КА 8000 кг.

Задача 9.5. Найдите характеристическую скорость, необходимую
для смещения трассы за 15 витков полета на 111 км к востоку. Орби-
та КА круговая, высотой 570 км.

Задача 9.6. Найдите минимальную характеристическую скорость и

время, необходимые для смещения трассы на 111 км к востоку с после-

дующем восстановлением высоты орбиты. Орбита КА круговая, высотой

570 км, темп падения высоты Ат = —0,015 км/сутки.
Задача 9.7. Опорная орбита имеет высоту h = 675 км. Постройте

график требуемого отклонения высоты реальной орбиты бао в зависи-

мости от допуска на отклонение реальной трассы от опорной ±<5Ат/2.
Темп падения высоты Ат = —0,05 км/сут.

Задача 9.8. Опорная орбита имеет высоту h = 675 км. Най-

дите характеристическую скорость на поддержание орбиты в течение

года, если задан допуск на отклонение реальной трассы от опорной

6Ат/2 = ±1°. Рассмотрите темп падения высоты Лт = —0,015; —0,05;
-0,1 и -0,2 км/сут.
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Выбор расположения

неориентируемых солнечных

батарей КА на ССО

10.1. Постановка задачи. Мгновенная

выходная мощность СБ

10.1.1. Постановка задачи

Мощность солнечной батареи (СБ) КА зависит от угла падения сол-

нечных лучей на ее рабочую поверхность и может меняться при движе-

нии КА по орбите и изменении его ориентации в пространстве. Она

достигает максимума при световом потоке, перпендикулярном рабочей
поверхности СБ и падает до нуля в тени Земли. Для определенности

будем полагать далее, что КА находится в режиме постоянной трех-

осной ориентации связанных осей КА в орбитальной системе коорди-

нат. Оценим эффективность некоторых схем построения систем энер-

гопитания (СЭП) КА.

Наибольшую энергоотдачу в общем случае обеспечивают СЭП КА
с двухосной системой ориентации СБ, которая наилучшим образом рас-
полагает панели СБ относительно солнечного потока в любой момент

времени. Конструктивно более простой, но, естественно, обеспечиваю-

щей меньший выход электроэнергии, является одноосная система ори-

ентации СБ. Наиболее простой в исполнении вариант
— СЭП с жест-

ким закреплением панелей СБ на корпусе КА (неориентируемые СБ),
однако он обеспечивает наименьший энерговыход. Ниже будут рассмо-

трены некоторые вопросы, возникающие при проектировании именно

таких СЭП с неориентируемыми СБ.

Энерговыход с СБ, неподвижной относительно корпуса КА, зави-

сит от угла ее установки на корпусе КА. Этот угол должен обеспечи-

вать наибольшую эффективность СБ в смысле некоторого критерия в

течение всего срока эксплуатации. Критерий оптимальности, исполь-

зованный в [14], полагает наилучшим угол, обеспечивающий наиболее

равномерный съем энергии за время функционирования КА. Мы будем
использовать минимаксный критерий, для которого наилучшим счита-

ется угол установки СБ, обеспечивающий максимизацию наименьшего

за год средневиткового выхода энергии.

При решении задачи выбора наилучшего расположения СБ исполь-

зуем следующие допущения:
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1) орбита КА круговая солнечно-синхронная.

2) тень Земли — прямой круговой цилиндр с радиусом основания

Re = 6378,14 км.

3) орбита Земли в ее движении вокруг Солнца — круговая.

4) взаимное положение Солнца и плоскости орбиты в течение вит-

ка полета КА не меняется.

5) радиус орбиты КА будем полагать пренебрежимо малым по срав-

нению с расстоянием до Солнца.

6) КА в полете находится в режиме орбитальной ориентации: про-

дольная ось — по вектору абсолютной скорости; поперечная ось — по

нормали к плоскости орбиты.
7) панели СБ плоские, расположены за корпусом КА или впереди

него так, что ось, вокруг которой вращается СБ при ее монтировке на

КА, коллинеарна его продольной оси. В этом случае аэродинамическое

сопротивление КА минимально. Таким образом, выбираемый оптималь-

ный угол установки СБ — это угол, получаемый путем вращения панели

СБ вокруг продольной оси КА (рис. 10.1);
8) выходная мощность с единицы поверхности СБ прямо пропор-

циональна косинусу угла а между направлением солнечных лучей s° и

нормалью тъсв к поверхности панели СБ, а при углах падения а > 60°

и в тени Земли равна нулю [14];
9) поверхность панели СБ покрыта фотопреобразователями лучи-

стой энергии с одной стороны, т.е. СБ — односторонняя.

10.1.2. Мгновенная выходная мощность СБ.

Коэффициент мощности

Определим мгновенную выходную мощность СБ. Обратимся к

рис. 10.1, на котором изображены плоскость орбиты КА, вектор кине-

тического момента орбиты с0, вектор направления на Солнце 8°, угол

/3 между направлением на Солнце и плоскостью орбиты, угол у между

нормалью тгсв к плоскости СБ и плоскостью орбиты, угол а между

векторами s° и тгсв, плоскость ф, проходящая через вектор с0 и КА.

Допущение 5 позволяет поместить вектор тгсв в начало координат. Век-

торы определены в системе координат Of^C с ортами I, J, К, ось Of
которой направлена вдоль проекции вектора s° на плоскость орбиты, а

ось ОС — по вектору кинетического момента орбиты. Область тени на

орбите определяется углами ±<рт, отсчитываемыми от оси —Of:

cosv>T=^; sin/3* = -^-, /?^/Г, (10.1)
cos p rCe -f* ft

где (см. выражение (6.5))

sin/? = cos 6q sin isin(12 — mnj) — sin Sq cos г = /(Л, cf, тщ).
Угол /3 есть функция высоты h (так как для ССО наклонение г

однозначно определяется высотой орбиты), текущей даты d (так как
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Рис. 10.1. К определению мощности, снимаемой с СБ: а — взаимное расположе-

ние векторов 8° и тъсб ПРИ движении КА по орбите; б— сечение плоскостью £0(
при и = О

она однозначно определяет склонение Солнца <5с) и местного времени

прохождения восходящего узла орбиты тщ.
Положение КА на орбите (или положение плоскости ф) задается

углом и, отсчитываемым от оси 0£ и изменяющимся от 0 до 27Г с посто-

янной скоростью. При движении КА (0 ^ и ^ 2тг) вектор тгсв описывает

коническую поверхность. Ось конуса
—

нормаль к плоскости орбиты,
образующая наклонена к плоскости орбиты под углом установки СБ у

(см. рис. 10.1). При 7 = const — конус прямой круговой. Далее все рас-

суждения будем относить к диапазону 0° ^ и ^ 180°, так как на другом

полувитке геометрическая картина полностью симметрична.

Единичные векторы 8° и тгсв в системе координат Of^C могут быть

представлены в виде:

s° = || cos/?, О, — sin/?||T; тгсв = || cos 7 cos г/, cosy sin u,
— sin т||х-

Скалярное произведение этих векторов

(s°,txcb) = cos a = cos /? cos 7 cos u -f sin/? sin 7. (Ю.2)

Теперь можно записать выражение, характеризующее мгновенную

мощность, снимаемую с единицы поверхности СБ:

{cos
а при cos а ^ 0,5;

О при cos a < 0,5; (10.3)
О на теневом участке орбиты.

Функцию p(h, d, тщ,у,и) будем называть коэффициентом мощности.
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Эта функция отражает несовершенство принятого способа ориентации
СБ. Мгновенная выходная мощность Р СБ выражается через коэф-

фициент мощности р:

Р = arj<b3np(h, d, шщ, 7i и)^сьКп = Cp{h, d, тщ, 7, u), (Ю.4)

где a = 1370 Вт/м2 — солнечная постоянная; Scb — полезная площадь

солнечной батареи; 77фэп
— КПД фотоэлектрических преобразователей

СБ; Л'п — коэффициент потерь, учитывающий влияние температуры

СБ, потери мощности за счет деградации характеристик СБ во время ее

эксплуатации, а также потери мощности в системе коммутации. Выра-
жение (10.4) показывает, что коэффициент мощности р с точностью до

постоянного множителя равен мгновенной выходной мощности СБ и по-

этому может быть использован для анализа эффективности различных

режимов ориентации СБ в полете.

10.2. Расчет освещенности СБ с одноосной
оптимальной ориентацией

Постановка задачи, изложенная выше, предполагает, что солнеч-

ные батареи перед запуском КА доворотами вокруг своей продольной
оси выставляются под определенным углом, найденным из решения за-

дачи оптимизации, и далее в полете своего положения относительно

корпуса КА не меняют. Понятно, что этот, в конструктивном плане

наиболее простой вариант установки СБ на КА, наименее эффективен
в смысле выдаваемой энергетики. Поэтому интересно оценить какова

«энергетическая» стоимость такой конструктивной простоты, т.е. оце-

нить насколько такой вариант исполнения системы энергопитания КА

проигрывает по энергетике варианту с непрерывной оптимальной одно-

осной ориентацией СБ. Кроме того, полученная оптимальная программа

ориентации СБ может пригодиться в случае дефицита электроэнергии
в полете. КА может отработать эту программу, управляя собственным

движением вокруг центра масс, т.е. изменяя свою ориентацию, а вме-

сте с ней и ориентацию СБ.

Обозначим и* —угол, задающий положение КА на орбите в момент,

когда коэффициент мощности становится равным нулю. Этот момент

наступает или при попадании КА в тень Земли, или при наступлении со-

бытия a > 60° (см. выражение (10.3)). Из выражения (10.4) следует, что

энергия, вырабатываемая солнечными батареями за виток полета КА,

ЕВ = С\ / p{h,d, mm,7, u)c/u = C\ / cosa(u)du. (10.5)
Jo Jo

Подставим в (10.5) выражение для cos а из (10.2) и учтем, что угол уста-

новки СБ 7 теперь есть функция времени, а значит, и угла и. Получим:

г*
Eq = C\ I (s\n/3 sin y(u) -f cos/? cos 7(1*) cos tz) c/t/ =

./о

9 Зак. 13
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= Ci f F(u^(u))du. (10.6)
Jo

Следовательно, требуется определить функцию j(u), доставляю-

щую максимум функционалу (10.6). Это задача вариационного исчи-

сления [16, 17], которая в данном случае имеет легко определяемое

решение. Для его нахождения запишем уравнение Эйлера для функ-
ционала (10.6):

F1{u,y(u)) = 0,

что дает sin/?cos j(u) — cos/3s\n y(u) cos и = 0. Отсюда получаем урав-
нение экстремали

^7°РЧ«)=^Т- (Ю.7)

Таким образом, выражение (10.7) задает оптимальный закон изме-

нения угла ориентации СБ, обеспечивающий максимальный энергосъем

с СБ за виток. Напомним, что рассматриваются СБ, имеющие возмож-

ность поворота только вокруг оси, коллинеарной продольной оси КА,

сохраняющего в полете режим орбитальной ориентации.

Покажем физический смысл оптимального управления (10.7). Об-

ратимся к рис. 10.2. Векторы 8° и пев здесь, в отличие от рис. 10.1, для

удобства изображения расположены в той же полусфере, что и вектор

с0. Вектор тг^ нормали к плоскости ф может быть найден как

тг° = т° х к = || sin и, - cos и, 0||т,

где т° = || cos u, sin и, 0||т —-орт радиус-вектора КА; к = ||0,0,1||т
—

орт оси £. Теперь можно найти s,/,
—

проекцию вектора s° =

= || cos/?, 0,sin/?||T на плоскость ф:

&хр = &° — (8°,тг^)тг^ = || cos2 и cos/?, sin wcoswcos/?,sin/?||T.

Из последнего выражения получаем, что угол (р (рис. 10.2), который

вектор &гр образует с плоскостью орбиты, определяется равенством

tgy= , "^ =М. (Ю.8)
\/cos4 u cos2 /? + sin и cos2 и cos2 /? cos и

Сравнивая выражения (10.7) и (10.8), получаем tg7°pt(w) — *б^-
Угол /? изменяется в плоскости гОк] угол у(и) изменяется в плос-

кости ф, проходящей через вектор с0 и КА; плоскость в проходит через

вектор Солнца, ортогонально к плоскости ф.
Теперь становится понятным физический смысл соотношения

(10.7): при оптимальном управлении ориентацией СБ ее вектор нормали

пев направлен по проекции вектора 8° на плоскость ф. Итак, оптималь-

ный закон управления ориентацией СБ дается соотношением (10.7). Как
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Рис. 10.2. К построению оптимального управления ориентацией СБ

уже упоминалось выше, подобную оптимальную ориентацию СБ можно

осуществить и для неподвижных СБ, вращая КА по крену.

Теперь найдем коэффициент мощности (10.3) при оптимальной

ориентации СБ на витке. Подставляя выражение (10.7) в (10.2), по-

лучаем

nnt/ ч cos/?cos2 и sin/?tg/? _ /——
—

cos оР*\ч) =
Н

+
/ ,0

■■ = cos /3vV /3 + cos2 и.

x/tg2 /3 Н- cos2 и \/tg2 j3 + cos2 и

Внесем cos/? под знак радикала и заменим cos2 и на 1 — sin и, получим

cosaopt(u)= yi-cos2/? sin2 г/. (10.9)

Заметим, что далее в некоторых случаях будет удобно вместо угла

/? между вектором Солнца и плоскостью орбиты использовать угол /?дг
между вектором Солнца и нормалью к плоскости орбиты. Тогда соот-

ношение (10.9) может быть записано в виде

cosafopt(u) = \/l-sin2/?Nsin2?i = у/1 - Jfe2sin2u, (10.10)

где к = cos /? — sin /?дг.
Таким образом, мгновенное значение коэффициента мощности при

оптимальном управлении ориентацией СБ

opt/ ч
_

f \/l - fc2sin2u при и ^ и*; qq n\К J
[0 при и> и\

\ • J

Используя выражение (10.11), определим среднее за виток значе-

ние коэффициента мощности

р°Р1(М,тт) = - / popt{u)du = - f \/l-k2s\n2udu. (10.12)
К Jo 7Г J0

Г
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I

Интеграл, в силу симметрии подынтегральной функции, берется в

пределах от 0 до 7г. Известно [16, 17], что выражение

ч> .

VI - k2s\n2u du = E((p, к) (10.13)
/о

определяет нормальный неполный эллиптический интеграл Лежандра
второго рода, обозначаемый Е(<р,к). Функция Е(<р,к) затабулирова-
на. Входами в таблицах эллиптических интегралов обычно бывают

(р и вспомогательный угол 6, определяемый равенством sin 6 = к. В

нашем случае угол 6 оказался уже введенным ранее
— это угол (3^

(см. (10.10)). Следовательно, величина рй^Л, d) тщ) в (10.12) может

быть найдена по формуле

po^ = -E(u\0N). (10.14)
г

7Г

В такой форме таблицы эллиптических интегралов даны, например,

в [17].
Для использования формулы (10.14) осталось определить аргумент

и* (верхний предел интегрирования в (10.12)), при котором значение

коэффициента мощности равно нулю.

Во-первых, коэффициент мощности равен нулю при входе КА в тень

Земли. Из (10.1) следует, что КА входит в тень, если

и = и^ = п
—

(рт = тг
— arccos ( — ) , (3 ^ (3*. (10.15)

\ cosp )

Во-вторых, коэффициент мощности обращается в нуль при aopt(u) >

60°, т.е. когда

/1 — sin2/?7vsin2i/ < -.

Последнее неравенство выполняется при

и*а < и< тг-и*а) (10.16)

где.а =

аг«,п—-д.
Область R допустимых значений аргумента /3 в выражении (10.16)

есть 0 ^ (3 ^ 30°. В этой области функция и*а существует, а значит, на

витке существует некоторая область местоположений КА, в которой СБ

не работают из-за слишком большого угла падения солнечных лучей.
Если же Р > 30°, то и*а не существует; для любых 0 ^ и ^ 180° угол
падения солнечных лучей а < 60°, и солнечные батареи прекращают

работу только из-за входа КА в тень Земли (или работают непрерывно,

если теневой участок отсутствует).
На рис. 10.3 даны графики угла и*, построенные по формулам

(10.15), (10.16) как функции угла /3 и высоты орбиты h. Из рис. 10.3
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Рис. 10.3. Зависимость угла и*, при котором прекращается энерговыход СБ,
от угла /3 между вектором Солнца и плоскостью орбиты и высоты орбиты h

h, км

Pi, град

400

21,6

500

19,36

600

17,01

675

15,09

700

14,42

Тс

800

11,57

i б л и ц а 10.1

900

7,7

987

0

следует:

1. При (3 ^ 30° съем энергии с СБ возможен на двух участках:

• участок 1 — от и = 0° до и, при которых а ^ 60° (т.е. до нижней

границы области А на рис. 10.3);
• участок 2 — от выхода из области А до тех и, при которых КА

попадает в тень Земли (т.е. от верхней границы области А до гра-

ницы области Т). Если области А и Т пересекаются при некотором

Р = /?ь то при Р ^ Pi участок 2 отсутствует. Для определения угла

Pi необходимо решить уравнение (см. табл. 10.1)

7Г — arccos
/cos/?*\

arcsm
V3

2 cosA
(10.17)

2. При р > 30° угол а < 60° на всем витке орбиты. Область А в от-

резок интегрирования не попадает и поэтому съем энергии с СБ происхо-
дит на участке от и = 0° до и* = 7Г

—

у?т, т.е. до входа КА в область тени.

3. При Р > Р* = f(Ji) съем энергии производится на всем витке,

так как на всем витке угол а < 60°, а теневой участок отсутствует.
И еще одно замечание. Таблицы неполных эллиптических инте-

гралов Лежандра второго рода Е((р,к) затабулированы для значений

О ^ (р ^ 90°. У нас же этот аргумент (он обозначен как и*) может быть

больше 90°, например, когда верхний предел интегрирования в (10.12)
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Рис. 10.4. Области интегрирования в формулах (10.19): а — третья формула в

(10.19); 6— вторая формула в (10.19)

есть и* = и*. В этом случае вследствие симметричности подынтеграль-

ной функции в (10.12) можно использовать (рис. 10.4) соотношение

1 1,
р°* = -E{u*T,/3N)= -[2E(90oJN)-E(<pT,pN)]. (10.18)

г
7Г 7Г

Подведем итоги. При оптимальном управлении ориентацией СБ,
ось вращения которых коллинеарна продольной оси КА, средневитковый

коэффициент мощности может быть рассчитан по соотношениям:

рТ = <

-E{u'a,pN),
7Г

7Г

-[2E(90°,I3N) - E(rT,(3N)], 30° < р ^ 90°
7Г

о^/?<А;

(10.19)

где /3 — угол между вектором Солнца и плоскостью орбиты в рассма-

триваемую дату; h — высота круговой орбиты; /?jv = 90° — /?. /?i —

решение уравнения (10.17);
'

n/3
N

2 cos/?

Р* — arcsin

(рт
/cos/?*\
V cosp J

f 6378,14

V6378,14 + /i

В табл. 10.2 даны значения средневиткового коэффициента мощ-

ности, построенные по формулам (10.19).
В заключение данного раздела заметим, что хотя орбита солнечно-

синхронная, тем не менее, р°?ь = f[d) ф const. Это вызвано прежде

всего сезонными изменениями склонения Солнца <5с и, как следствие,

непостоянством угла /? в течение года (см. выражение (10.1)). А угол Р
вместе с 7

— это основные параметры, определяющие величину р°?ь.
Один из входов табл. 10.2 — это угол /?, определяющий взаиморас-

положение Солнца и плоскости орбиты. Для ССО, однако, естествен-

ней использовать другой параметр, имеющий такое же назначение,
—

шщ. Связь между ними задается соотношением (10.1). Для ССО эта
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Таблица 10.2

Значения средневиткового коэффициента мощности

при оптимальной одноосной ориентации СБ

км

400

500

600

675

700

800

900

987

Угол /3, град

10

0,2823

0,2823

0,2823

0,2823

0,2823

0,2823

0,2847

0,2882

20

0,3053

0,3070

0.3131

0,3174

0,3188

0,3243

0,3295

0,3338

30

0,4541

0,4629

0,4711

0,4769

0,4788

0,4861

0,4929

0,4987

35

0,4828

0,4933

0,5929

0.5097

0,5119

0,5204

0,5284

0,5351

40

0,5135

0,5259

0,5372

0,5453

0,5479

0,5580

0,5676

0,5756

45

0,5465

0,5614

0,5750

0,5847

0,5879

0,6001

0,6119

0,6217

50

0,5831

0.6012

0,6180

0,6300

0,6340

0,6493

0,6643

0,6771

55

0.6253

0,6480

0,6696

0,6853

0,6905

0,7113

0,7323

0,7511

60

0,6776

0.7081

0,7386

0,7620

0,7701

0,8049

0,8481

0,9340

65

0,7517

0,8011

0,8635

формула может быть упрощена, что позволяет в проектных расчетах
легко оценивать /?, зная тщ:

р « 15(12h ~ mnT) град,

и затем пользоваться табл. 10.2.

Задача 10.1. Найти средневитковый коэффициент мощности при
оптимальной одноосной ориентации СБ (ось вращения СБ коллинеарна

продольной оси КА), на дату 16 апреля 2003 г. Высота круговой ССО

h = 675 км, наклонение i = 98,1°, долгота восходящего узла орбиты
a) Q = -21,3°, б) Q = 4,75°, в) О = 23,7°.

Задача 10.2. Найти средневитковый коэффициент мощности при

оптимальной одноосной ориентации СБ (ось вращения СБ коллинеарна

продольной оси КА) на полностью освещенной орбите.

10.3. Расчет освещенности и оптимального

угла установки на КА

неориентируемых солнечных батарей

10.3.1. Средневитковый коэффициент мощности

солнечных батарей неподвижно закрепленных

на корпусе КА

Положим теперь, что у(и) = const на витке орбиты и найдем сред-
невитковый коэффициент мощности

1 Ги*
р*= - \ cosa(u)du,

к Jo

неориентируемых на витке СБ. Учитывая выражение (10.2) для cos а и

полагая /? и у постоянными на витке, получаем

РсР = —(cos/?cos7sin и* + sin/?sin7u*), (10.20)
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Рис. 10.5. Область Я значений /3 и 7. в которой функция и£ суще-
ствует: 1 — 7 = Д- 60°; 2—7 = -0 + 120°; 3 — 7 = 0 + 60°

где, как и ранее, и* — угол, задающий положение КА на орбите в мо-

мент, когда коэффициент мощности становится равным нулю. Таким

образом, определение р* сводится к нахождению г/*. Решая эту за-

дачу, заметим следующее.

Во-первых, коэффициент мощности равен нулю при входе КА в тень

Земли. Угол и = и*, при котором КА входит в тень, определен соотно-

шением (10.15). Во-вторых, коэффициент мощности обращается в нуль

при а(и) > 60°. Угол и, при котором а = 60°, обозначим и*а. Угол и*
в выражении (10.20), таким образом, равен u* = min{i^(/?,7), и*(/?, /г}.

Найдем и*а. Из неравенства ос{и) > 60° следует:

cos ос = cos /3 cos 7 cos и -f sin /3 sin 7 < 0,5.

Это неравенство (напоминаем, что 0 ^ и ^ 7г) выполняется при

/0,5-sin/?sin7\
где ua(/?,7) = arccos .

\ cos p cos 7 /

Функция г/^(/?, 7) в области Л допустимых значений аргументов

представляет собой поверхность, разделяющую пространство значений

функции на две области: ниже нее угол а < 60°, выше — а > 60°.

Область допустимых значений аргументов функции и*а показана на

рис. 10.5.

В области R функция и*а существует, а значит, на витке существует

точка, в которой угол a = 60°. На витке, с одной стороны от этой

точки, угол а < 60°, с другой — больше. Вне области R такая точка

отсутствует и, значит, при (/?,7) £ R Угол а либо всегда больше, либо

всегда меньше 60°. Непосредственной проверкой можно убедиться, что

в областях выше прямой 3 и ниже прямой 1 угол a > 60°, следовательно,

при (3 и 7. принадлежащих этим областям, энергосъема с СБ не будет.
Выше прямой 2 имеем а < 60°, следовательно, для любых (3 \л у \лз этой
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Рис. 10.6. Зависимость угла и*, при котором прекращается энерговыход СБ, от

угла (3 между вектором Солнца и плоскостью орбиты, угла 7 установки СБ, высоты

орбиты h

области СБ будет работать непрерывно до входа КА в тень Земли (либо
на всем витке, если /? ^ /3* и тень отсутствует).

На рис. 10.6 (сравните с рис. 10.3) даны графики углов и^((3,у) и

u*(/?,/i), построенные по формулам (10.21), (10.15) как функции углов

/3, у и высоты h. Из рис. 10.6 следует:
1. При (3 < 30° и любых значениях у, а также при у < 30° и любых

значениях /3 СБ прекращают работу «по углу а», так как значение а,

равное 60°, достигается раньше, чем КА входит в тень Земли.

2. При значениях углов (3 > 30° и у > 30° кривые и = и^/З^у)
и и = u*(/?, h) могут пересекаться. Обозначим через /3\ и 71 значения

аргументов в точке пересечения этих кривых. Тогда можно утверждать,
что при (3 ^ /?i кривая и = w^(/?,71) лежит ниже кривой и = w*(/?,/i),
и СБ прекращают работу «по углу а». Если же /3 > /3\, то и* < и*,

и СБ прекращает работу «по тени».

3. Угол 7i можно найти из равенства и*а = и* или из равенства

cos и*а = cos(180 — (рт) = — cos <pTi

исключив затем из решения лишние корни. Учитывая (10.21) и (10.15),
из последнего равенства получаем

—^ (I-sinftsinTi'U-^, /?1^/?*- (Ю.22)
cos pi cos 71 \ 2 / cos p\
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Рис. 10.7. Угол установки СБ, при котором значение угла а, равное 60°, и

тень Земли на орбите достигаются космическим аппаратом одновременно

Решение уравнения (10.22) имеет вид (рис. 10.7)

sin 7i =
sin A + 2 cos /Г y/sin2 (Зх + cos2 /?* - 0^25

2(sin2/?i+cos2/?*)
' А^/Г. (10.23)

На рис. 10.7 прямая у = 120° — /3 делит плоскость рисунка на две

области: справа от нее функция и = ua(P,l) не существует (услов-
но можно сказать, что и = м*(/?,7) > 180°); угол а < 60° всюду в

этой области. На самой прямой угол */£(/?, 7) = 180°, и поэтому на

ней а = 60°. Слева от у
= 120° — /3 и ниже прямой у = /3 -f 60°

функция и = и*а(/3,у) < 180°.

Кривые 7i = f(Pi,h) (или и^/З^у) = и*(/3, /i)), построенные по

выражению (10.23) для h = 400; 675; 1000 км, делят плоскость рисунка

на две области: справа от них и^(/3^у) > и*(/?, Л), слева — ua(Pil) <

u*(/?,/i). Таким образом, и* = и^/З^у) слева от кривых 71 = f(Pi,h)
и и* = гх*(/?, h) справа от них.

Прямая (3 = (3*(h) (или и*(/?, Л) = 180°) делит плоскость рисун-

ка на две области: слева от нее орбиты имеют теневой участок, спра-

ва — орбиты полностью освещены Солнцем. Для конкретной высо-

ты все три кривые пересекаются в одной точке (/?*(u),7i(/?*))» поэто-

му ордината этой точки принадлежит прямой у = 120° — /? и равна

71(0*) = 120° - /9*(А).
Подведем итоги. При у = const средневитковый коэффициент мощ-

ности может быть рассчитан в соответствии с алгоритмом:

р£р = —(cos /3 cos 7 sin u* + и* sin /3 sin 7);
7Г
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Таблица 10.3

Значения р* при 7 = const на витке и различных /3, h = 675 км

7.

град

0

10

20

30

40

50

60

70

80

90

Угол Р, град

0

0,2757

0,2701

0,2533

0,2251

0,1847

0,1286

0
-

-

-

10

0,2701

0,2803

0,2794

0,2669

0,2425

0,2045

0,1478

0
-

-

20

0,2533

0,2794

0,2950

0,2998

0,293

0,2739

0,2406

0,1855

0
-

30

0,2251

0,2669

0,2998

0,323

0,3362

0.3389

0,3313

0,3135

0,2861

0,3320

40

0,1847

0,2425

0,2930

0,3362

0,3718

0,4005

0,4252

0,4571

0,4708

0,4423

50

0,1286

0,2045

0,2739

0,3389

0,4005

0,4615

0,5324

0,5787

0,5782

0,5601

60

0

0,1478

0,2406

0,3313

0,4252

0,5324

0,6607

0,7003

0,7186

0,7151

70

-

0

0,1855

0,3135

0,4571

0,7198

0,8138

0,883

0,9254

0,9397

80

-

-

0

0,2861

0,6330

0,7544

0,8529

0,9254

0,9698

0,9848

90

|
-

-

0,5000
0,6428
0,7660
0.8660
0,9397
0,9848
1,0000

ищ - <

( 0, 0^/?<30°;7>/3 + 60° или 60° < р < 90°; у < р - 60°;

<, (Мея.7^71;
<> (Лт)€ Д, 7>7ь
и*, 30° </?<90°, -у > 120° - /?,

(10.24)

где R
— область, определенная на рис. 10.5; величина и*а определе-

на соотношением (10.21), и* —- соотношением (10.15), 7i
— соотно-

шением (10.23).
В табл. 10.3 и на рис. 10.8 даны значения средневиткового коэффи-

циента мощности, построенные по формулам (10.24). Первый столбец
таблицы задает угол установки СБ у, первая строка — угол р между

вектором Солнца и плоскостью орбиты. Высота орбиты h = 675 км.

10.3.2. Угол установки неориентируемых СБ,

обеспечивающий максимум средневиткового

коэффициента мощности на витке

На рис. 10.8 показано изменение средневиткового коэффициента
мощности как функции угла у установки СБ для различных углов (3 на

орбите высотой 675 км. Понятно, что изменение угла установки СБ при-

водит к изменению количества энергии, вырабатываемой СБ за виток.

Найдем угол 7. при котором средневитковый коэффициент мощности СБ

максимален. Анализ рис. 10.8 показывает, что «механизм» возникнове-

ния экстремальной точки функции р* = /(/?, 7, и* (/?, 7)) зависит от зна-

чений аргументов. В зависимости от значений, принимаемых углом /?,
можно разбить плоскость рис. 10.8 на четыре области: 1) 0° ^ (1 < 30°;

2) 30° ^ р < /?и; 3) рп < р < /?*; 4) /?* < р < 90° (рис. 10.9).
Рассмотрим особенности работы СБ в этих областях.

1) 0° ^ Р < 30°. При этих значениях угла /? СБ перестает работать
из-за достижения углом а значения 60°. Для получения р*р в формулу
(10.20) подставляется и* = w^(/3,7). Оптимальное значение угла у

=
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Рис. 10.8. Средневитковый коэффициент мощности pjp при 7 = const на витке

(Л, = 675 км)

0,9
0,8
0,7
0,6
0,5
0,4
0,3
0,2
0,1

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Угол установки СБ 7. ФаД

Рис. 10.9. К расчету экстремума средневиткового коэффициента мощности

pjp при 7 = const на витке (h = 675 км)

7opt может быть найдено из уравнения

дРсВР(/?,7,<(/?,7))=0
ду

Из рис. 10.9, однако, следует, что экстремум р£р Для рассматрива-

емых значений /? весьма пологий, поэтому погрешность в определении

Topt не приводит к значительным погрешностям в определении р* . Вос-

пользовавшись этим соображением положим, что и*а не зависит от у:

< = й(ру
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Тогда из выражения (10.20) получаем условие экстремума по у.

дРср 1
0

= —(— cos в sin у sin и -f- и sin в cos 7) = 0.
ОJ 7Г

Отсюда следует

й
tg7oPt = tg/?-r-T.^

sin u

Для рассматриваемых /? угол г/£ изменяется в диапазоне 60...77°, из

которого и надо выбрать и (например, и = 75°). Погрешность в опре-

делении р* не превышает 10 %.

2) 30° ^ /? ^ /Зц. В этой области кривая р = f(y) имеет характер-

ный излом при 7 = 7i- При этом значении 7ь определенным соотно-

шением (10.23), момент достижения углом а значения 60°, совпадает с

моментом входа КА в тень Земли, и на этом значении 71 достигается

экстремум средневиткового коэффициента мощности (см. задачу 10.3).
Слева от точки 7 = 7i Для получения р*р в формулу (10.20) надо под-

ставлять и* = Ua((3,y), справа
— и* = tf*(/?, h). Однако при некотором

значении (3 = (Зц правая производная в точке 71 становится равной ну-

лю и далее с ростом (3 начинает расти. Поэтому экстремум «уходит»
из точки 7i и достигается уже правее точки излома. Таким образом,

получаем, что область //ограничена сверху значением /3 = /Зц] внутри
этой области экстремум по у достигается в точке 7opt = 7i-

Для определения угла /Зц воспользуемся следующим соображени-
ем: экстремум функции р*р = /(/?, 7>w*). c одной стороны, должен

достигаться на кривой (10.23), т.е. при у
=

71, а с другой — быть экстре-

мумом по 7 функции р£р = /(/?, 7, г*т)- ^3 выражения (10.20), учитывая,
что и* от 7 не зависит, получаем условие экстремума р*р по у:

tg7 = tg /J-A^
sin и*

Следовательно, угол /Зц может быть найден численно из уравнения

tg7i(/?ii,/n = tgAi^r, (Ю.26)
sin щ

где 7i = /(Ль/?*) определяется соотношением (10.23). Для примера в

табл. 10.4 приведены значения (Зц, найденные из выражения (10.26)
для некоторых высот орбит.

Таблица 10.4

h, км

| 400

675

800

1000

Р*, град

70,21794

64,72889

62,69167

59,82161

и*, град

117,8298

126,4364

129,5354

134,2257

71. гРаД

66,182

69,3479

70,4725

72,0215

Рп, град

44,1027

44,0465

43,8859

43,5347

Pip
0,4992
0,5219
0,5393
0,5387
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Из табл. 10.4 следует, что в указанном диапазоне высот значение /Зц
в первом приближении можно считать постоянным и равным /Зц « 44°.

3) /Зц < /3 ^ /3*. Как показано выше, при (3 > (Зц, экстремум функ-
ции р*р достигается правее точки излома, и СБ прекращает работу из-за

входа КА в тень Земли (при этом а ^ 60°). Следовательно, для /3
из рассматриваемого диапазона экстремум р* достигается в точке у,

удовлетворяющей соотношению

smt/;

4) /Г < /3 ^ 90°. При (3 ^ /3* тень на орбите исчезает; и* = 180°,
и экстремум достигается в точке у = 90°.

Подведем итоги. При постоянном на витке угле установки СБ, сред-

невитковый коэффициент мощности р*р достигает экстремального зна-

чения при угле установки СБ равном у = 7opt- Для определения угла

7opt имеем алгоритм:

Topt

sin и J
arctg tg/?-^ , 0°</?^30°;

\ s\nuj
ть 30-</?^Ai:

(1027)
arctg (tg/J-A^J, /?h</3^^;

\ sin г/*/
90°, /?* </K90°,

где величина it* определена соотношением (10.15); ji
— соотношением

(10.23), /3* — соотношением (10.19), /Зц « 44° или, более точно, может

быть определена по соотношению (10.26); и « 60...77°.

Задача 10.3. Объясните «механизм» возникновения экстремума

средневиткового коэффициента мощности при изменении угла установки

СБ. Ось вращения СБ коллинеарна продольной оси КА, угол установки
СБ 7 постоянен на витке, высота орбиты h = 675 км, (3 = 35°.

10.3.3. Угол установки неориентируемых СБ,

обеспечивающий максимум минимального за год

средневиткового коэффициента мощности

Приведенный выше материал позволяет рассчитать максимальное

значение средневиткового коэффициента мощности на витке и найти

оптимальный угол установки СБ, при условии, что он на витке не ме-

няется. Таблицы 10.2 и 10.3 позволяют оценить возникающие потери

энергии за счет отказа от непрерывного оптимального управления ба-

тареями и перехода к системе энергопитания с неориентируемыми СБ.

Теперь проанализируем поведение средневиткового коэффициента мощ-

ности в течение длительного промежутка времени, например за год.

Будем полагать, что СБ монтируется на КА под определенным

углом 7 и в полете своего положения не меняет. Будем пренебрегать
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Рис. 10.10. Средневитковый коэффициент мощности СБ на ССО высотой

h = 675 км, mnj
= 9h;l — непрерывное оптимальное управление ориента-

цией СБ; 2— установка СБ в оптимальное положение один раз в сутки; 3—

СБ жестко закреплены на КА под углом 7 = 81,8° (оптимальный угол по

минимаксному критерию для тщ
= 9h)

также изменением р*р в течение суток. Это тем более оправдано, если

рассматривать солнечно-синхронные орбиты. Варьируем у и, пользуясь

соотношениями (10.24), для каждого у находим функцию р%р{(1^тщ^у)
как функцию даты года, а затем ее минимальное за год значение

Pmin(mnT,7) = mjn{^p(d,mm,7)}-
Выбирая затем угол установки СБ, для которогоpmin(mm,7) имеет мак_

симальное значение, получим значение j
= 7opt(™n|). оптимальное в

смысле минимаксного критерия. Значение коэффициента мощности при

найденном оптимальном угле установки СБ 7opt(mn|)» является расчет-

ным средневитковым коэффициентом мощности при выборе площади

солнечных батарей:

ррасч(шш) = maxmin{pcp(mm,d,7)}-

Получение расчетного средневиткового коэффициента мощности

может быть упрощено за счет использования свойств кривых р* =

= f{P>liu*) (см- Рис- Ю.9 и задачу 10.4).

Задача 10.4. Найдите расчетный средневитковый коэффициент
мощности (по минимаксному критерию) для ССО орбиты высотой h =

675 км, наклонением г = 98,087° и местным временем прохождения

восходящего узла гпщ
= 6h...12h. Год запуска КА

— 2005 г. Продольная
ось СБ коллинеарна продольной оси КА, угол установки СБ у постоянен.

В заключение построим графики (рис. 10.10), позволяющие отве-

тить на вопрос: какие энергетические потери влечет переход от кон-

структивно «сложной» системы энергопитания с непрерывной оптималь-

ной одноосной ориентацией СБ (кривая 1 на рис. 10.10) к конструктивно

«простой» СЭП с постоянным оптимальным по минимаксному крите-

рию углом установки СБ (кривая 3 на рис. 10.10). Для сравнения здесь
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же приведен график (кривая 2) средневиткового коэффициента мощ-

ности для «промежуточной» по сложности СЭП, которая раз в сутки

доворачивает СБ в оптимальное положение, обеспечивающее максимум

средневиткового коэффициента мощности (предполагается, что в тече-

ние суток положение Солнца относительно плоскости орбиты не меняет-

ся). Расчет проводился для следующих исходных данных: высота ССО

h = 675 км, наклонение i = 98,087°, местное время прохождения восхо-

дящего узла тщ = 9h. Предполагалось, что старт КА осуществляется

01.01.2005 так, чтобы истинное местное солнечное время прохождения

восходящего узла равнялось 9h. Для всех последующих дат моделиро-

валось годовое движение Солнца и орбитальное движение КА (с учетом

прецессии), после чего вычислялся «истинный» угол /3(d) между век-

тором Солнца и плоскостью орбиты для каждой даты года d. Затем

по приведенной выше методике определялась средневитковая мощность

для различных схем построения СЭП (кривые 1, 2 и 3 на рис. 10.10).
Из рис. 10.10 следует, что использование одноосного дискретно-

го управляемого привода СБ, который раз в сутки доворачивает СБ в

положение, обеспечивающее максимум средневиткового коэффициента
мощности, повысить расчетную средневитковую мощность ррасч (она ре-

ализуется примерно в 335-е сутки) не может, хотя величину средневитко-

вого коэффициента мощности р* во все остальные даты года увеличи-

вает. Необходимо отметить также, что конкретные числовые значения

оптимального угла установки СБ и средневиткового коэффициента мощ-

ности, получаемые при расчете энерговыхода СБ, строго говоря, будут
зависеть от даты старта. Действительно, только в момент выведения КА

•

положение Солнца относительно плоскости ССО равно заданному. Да-
лее с течением времени оно несколько изменяется, и поэтому угол /3(d)
в произвольную заданную дату будет зависеть от того, сколько времени

прошло до нее от даты старта. Это обстоятельство приводит к измене-

ниям pJL на величину порядка нескольких процентов, и это необходимо

учитывать при сравнении результатов расчетов.

Задача 10.5. СБ неподвижно установлена на КА так, что ее про-

дольная ось коллинеарна продольной оси КА, находящегося в режиме

орбитальной ориентации (продольная ось Хка — по вектору скорости,

вертикальная ось Ука — по радиус-вектору КА, ось Zka дополняет си-

стему до правой). На аппарате возникает дефицит электроэнергии. Раз

работчики КА предлагают увеличить выход энергии с СБ за счет разво-

рота аппарата по рысканью на некоторый (подлежит определению) угол

I/O, при сохранении одноосной ориентации оси Ука по радиус-вектору.

Приведите расчеты подтверждающие или опровергающие целесообраз-
ность этого предложения.
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10.4. Расчет требуемой площади

солнечных батарей

Обозначим средневитковую мощность, потребляемую бортовой ап-

паратурой КА, через wc?, тт — длительность теневого участка витка,

т"о
—

длительность освещенного участка витка. Тогда энергия, потре-
бляемая бортовой аппаратурой КА на витке,

wcp(r0 + тт).

Эта энергия должна быть выдана потребителю непосредственно солнеч-

ной батареей на освещенной части витка и аккумуляторными батареями
(АБ) на теневой его части. Следовательно, энергия, которую на осве-

щенном участке витка должна обеспечить СБ на выходе и идущая на

снабжение бортовой аппаратуры и подзарядку АБ, может быть опре-
делена в виде

Мер Мер
„ т0+ S_rTl (10.28)
АсНА ^АВАзРУ

где /\сна — коэффициент, учитывающий потери в СНА (стабилизатор
напряжения и автоматика) и проводах; Л'зру — коэффициент, учиты-

вающий потери в ЗРУ (зарядно-разрядное устройство) и проводах; т/аб
— КПД аккумуляторных батарей. С другой стороны, выходная энергия

СБ на витке может быть выражена через средневитковую мощность р*
с помощью выражений (10.3) и (10.4):

^ФЭп5,каркРср(^5 ^j шпт> T)(ro + тт)кзпкгккомкД) (10.29)

где 5карк — конструктивная площадь СБ (площадь каркаса); Sqb =

= 5карк&зп1 ^зп — коэффициент заполнения площади каркаса СБ фото-

электрическими преобразователями; kt -*- коэффициент, учитывающий
снижение мощности при повышении температуры СБ; кКОМ — коэффи-
циент, учитывающий потери мощности в системе коммутации СБ; кд
— коэффициент деградации, определяющий потери мощности за счет

изменения характеристик СБ за время ее эксплуатации. Приравнивая
выражения (10.28) и (10.29) и вводя обозначение Кп = k3nktkKOMkA,
получаем

wcp
То Н 77 Тт = (TT]<t>3IlSKapKPcpKn(To + Тт),#сна *7аб-Кзру

или, после сокращения на г0,

w^ + _u^_r1 = ^ рКп^±^. (10.30)Асна г)АвКзрут0 р
т0

Заметим, что осреднение коэффициента мощности можно произ-

водить не по всему витку (что дает величину р*р), а только по осве-

щенной его части. Полученную величину обозначим рСр.о- Понятно,

10 Зак. 13
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что РсР(го + тт) = Рср.оТЪ, поэтому рСр.0 = р*р— -, и выражение
то

(10.30) может быть переписано в виде

т.г

°Р
Н ТГ

= СГ^фэП^карк^пРср.о- (10.31)Асна ^авАзру т0

Выражения (10.30) или (10.31) могут быть использовано для определе-

ния площади солнечных батарей, необходимой для обеспечения элек-

троэнергией систем космического аппарата.

Задача 10.6. Определить площадь солнечных батарей, необходи-
мую для обеспечения электроэнергией борт.овых систем космического

аппарата. Ось вращения СБ коллинеарна продольной оси КА; угол уста-
новки СБ 7 постоянен на витке; высота ССО орбиты h = 675 км; рас-
четный угол /? = 35°; средневитковая мощность, потребляемая бортовой
аппаратурой wcp = 500 Вт; год запуска КА — 2005 г.



Глава 11

Решения задач

Культурный человек только слегка обгрызает ко-

сти, а потом бросает их под стол.

Пес Фафик

Задача 1.1. Выражение для круговой скорости ИСЗ правильное,
однако получено оно не верно. Говорить, что ИСЗ на круговой ор-
бите не падает, потому что «его вес уравновешивается центробежной
силой», нельзя и находить первую космическую скорость, приравни-

вая G и Т, тоже.

Во-первых, потому, что ИСЗ постоянно падает на Землю. Но пере-
местившись из т. 1 по оси У на величину Ау, он за это время успевает

пройти по оси X расстояние Ах (см. рис. 1.1) и попадает в т. 2, распо-
ложенную на том же расстоянии Re от центра, что и т. 1. Поэтому
орбита получается круговой.

Во-вторых, если бы сила притяжения спутника G уравновешивалась

некоторой силой Т, то спутник двигался бы прямолинейно и равномерно,

а это не так. Поэтому величину первой космической скорости нужно

находить из уравнения второго закона Ньютона для точки, на которую

действует единственная сила G:

ma = G = /i-
(Де + Л)2'

где a — ускорение на круговой орбите. Мате-

риальная точка, равномерно движущаяся по

окружности, имеет только нормальное уско-
V2

(11.1)

рение, по определению равное А так
Re + h'

как на КА действует единственная сила G, то

и создаваться оно может только этой силой.

Поэтому из выражения (11.1) следует

V2 m

Ш(Ле + /0~/'(Де + /02'

Отсюда получаем выражение для скорости

Рис. 11.1. К ре-
шению задачи 1.1

ю*
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спутника на круговой орбите:

\l(Re + hy

Задача 2.1. На Гринвиче время mrp = 22h 10m 30s. Москва имеет

долготу Ам = 37,5°. В часовой мере это 37, 5° : 15°//i = 2h 30m, поэтому
она могла бы быть отнесена как ко второму, так и к третьему часовому

поясу. Принято, что Москва относится ко второму часовому поясу. Сле-

довательно, поясное время в Москве в рассматриваемый момент времени

Тмск.поясное = 22h 10m 30s + 2h = 24h 10m 30s = 00h 10m 30s.

Время относится к следующим суткам. Декретное время на 1 час боль-

ше поясного: ТМск = 01h 10m 30s.

Задача 2.2. Декретное время в Москве в момент наблюдения
КА Тмск = 10h 10m 00s. Учитывая, что Москва находится во втором

часовом поясе, а также lh декретной добавки (см. формулу (1.3)),
получаем, что в Гринвиче в момент наблюдения КА местное сред-

нее солнечное время (т.е. всемирное время) было равно 10h 10m 00s —

03h 00m 00s = 07h10m00s. Добавляя к этому времени долготу Москвы

Aw = 2h30m, получаем, что среднее солнечное время в Москве равно
07*110m 00s -f 02h 30m 00s = 09h 40m 00s.

Задача 2.3. Долгота космодрома, выраженная в часовой ме-

ре, Ai = 128,184° = 8h32m44s. Пункт наблюдения имеет долготу

А2 = 35°40' = 35,67° = 2h22m41s. Местное солнечное время в пунк-

те наблюдения в момент старта

7712 = тст
— А° + А°> =

= 09h 30m 00s - 08h 32m 44s + 02h 22m 41s = 03h 19m 57s.

Задача 2.4. Орбита высотой 600 км имеет период примерно 97 мин.

Солнце по эклиптике движется со скоростью примерно 1° в сутки, зна-

чит за 97 минут оно изменит свое положение примерно на 0,07°. Из-
менение положения Солнца на 1° эквивалентно изменению времени на

4 минуты, а изменение на 0,07° соответственно на 0,28 мин = 17 с. В

рамках нашей задачи таким изменением положения Солнца за время

одного оборота КА вполне можно пренебречь. Следовательно, часовой

угол Солнца относительно орбиты можно считать постоянным. Значит,
часы, которые показывают местное солнечное время в подспутниковой
точке, будут показывать одно и то же значение, пока КА движется от од-

ного полюса до другого. В момент прохода над полюсом часовой угол,

а значит, и местное солнечное время скачком меняются на 12h.

Задача 2.5. В задаче задано t = 45° = 3h. Это означает, что

Солнце на меридиане т. М кульминировало (т.е. достигло своей верх-

ней точки) 3 часа назад. Зная, что скорость вращения Земли из =
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7,2921235 • 10 5
рад/с, можно найти угол, на который развернется Зе-

мля за 3h. Он равен ср3 = ^з(3 ч • 60 мин • 60 с) = 7,2921 • 10~5 рад/с х

х 10800 с • 57,29578 = 45,1233° = 45°07'24". Значит, за 3h Земля раз-

вернется не на 45°, а на 45°07'24".

Однако противоречия с тем, что часовой угол Солнца t = 45°,
нет, и формула (2.1) верна. Дело в том, что наши часы, которы-

ми мы измеряем время, действительно показывают угол поворота Зе-

мли t} который еще в древности назвали часовым углом. И пово-

рот Земли связали с течением времени. Но это угол поворота Зе-

мли относительно Солнца, а не относительно инерциального простран-
ства. А само Солнце за время 3h тоже развернется на угол, равный

ipc = 0,199106 • Ю-6 рад/с • 10800 с • 57,29578 = 0,1233°. Таким
образом, угол поворота меридиана Земли, время на котором мы из-

меряем, относительно Солнца t = 45,1233° — 0,1233° = 45° (конеч-
но же, так будет и для любого другого угла, а не только для угла

t = 45° = 3h). Другими словами, это означает, что скорость поворо-

та Земли относительно Солнца равна 360°/24h = 15°//i. А это в свою

очередь означает, что для измерения времени на некотором меридиане

надо часовой угол этого меридиана просто перевести в часовую меру.

В этом, собственно, и состоит смысл значка
h

в определении местного

времени (см. формулу (2.1)) и слов в этом определении «...измерен-
ный в часовой мере».

Задача 2.6. Из решения задачи 2.3 видно, что местное солнеч-

ное время в двух пунктах различается как разница долгот этих пунктов,

измеренная в часовой мере. Следовательно,

mB = mA+(\hB-\hA) =

= 03h 02m 17s + (02h 01m 01s - 02h 24m 54s) = 02h 01m 01s.

Задача 2.7. Широта Москвы <рм = 56°. Угол между меридианом
Москвы и меридианом пункта К

АА° =
р

L
• 57,29578 = ™0*l*9*l* = 3,21° = 0h 12m 50s.

Re cos <pM 6378,16 cos 56°

Долгота Москвы равна 2h30m, поэтому долгота пункта К равна

02h 30m 00s + 00h 12m 50s = 02h 42m 50s. В полдень местное солнечное

время в пункте К равно 12h 00m 00s, гринвичское (всемирное) время в

этот момент равно 12h 00m 00s - 02h 42m 50s = 09h 17m 10s. Московское

декретное время, которое показывают наши часы зимой, в момент на-

ступления этого события равно 09h 17m 10s + 03h 00m 00s = 12h 17m 10s

(см. формулу (2.3)). Летнее время на 1 час больше декретного, зна-

чит, в момент наступления среднего солнечного полудня в пункте К

часы будут показывать 13h 17m 10s.

Задача 2.8. Для решения задачи можно сразу воспользоваться

формулой (2.5). Однако «повторение
— мать учения», поэтому покажем
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Гр(0)
Рис. 11.2. К ре-
шению задачи 2.8

еще раз, как эта формула получается. So —

звездное время в среднюю гринвичскую полночь

заданной даты. Его берут из Астрономическо-
го Ежегодника. Мы возьмем его из табл. 2.1:

So = 2h • 15°/Л = 30°00'00". Через 10h 15m 30s =

36930 секунд гринвичский «полночный» мериди-
ан Гр(0) за счет вращения Земли перейдет в по-

ложение Гр(/) и займет положение в СК № 1 с

долготой (см. рис. 11.2):

So +и3тгр = 30° + 7,29212 • КГ5 рад/сх
Х36930 с-57,29578= 184,25°.

Следовательно, т. М, имеющая географическую долготу Хм =

2h 30m 17s = 37,57°, в СК № 1 будет иметь долготу

So + w3mrp + Хм = 184,25° + 37,57° = 222,22°.

Задача 2.9. Московское декретное время равно 22h45m48s. Грин-
вичское время в этот момент равно mrp = 22h 45m 48s - 3h 00m 00s =

igh 45m 48s = 7U48 c< зВездное время на Гринвиче в среднюю гринвич-

скую полночь 31 октября приближенно можно найти из того факта, что

после 22 октября, когда So = 2h, прошло 9 дней. Ориентировочно звезд-

ное время меняется на 1 градус в сутки. Следовательно, приближенно
So = 2h + 9°/15 = 2,6h = 2h36m = 39°. Через 71148 с гринвичский
«полночный» меридиан Гр(0) за счет вращения Земли перейдет в поло-

жение Гр(<) и займет положение в СК № 1 с долготой

So + cj3mrp = 39° + 7,29212 • 1СГ5 рад/с • 71148 с . 57,29578 =

= 336,26° = 22h25m 02s.

Пункт М будет иметь в этот момент звездное время (долготу в СК № 1),
равное 22h 25m 02s + 3h 00m 20s = lh25m22s.

Для уточнения результата, надо значение So определять по фор-
муле (2.7).

Задача 2.10. Процедура на языке Visual Basic6.0:

Public Function S0(ByVal Den As Integer, Mes As Integer,
God As Integer) As String
*

определяет звездное время в формате h:m:s в среднюю
'

Гринвичскую полночь

'
даты Den-день, Mes-месяц, God-год.

Dim a As Double, D As Double, с As Double, tau As Double,
Dim s As Double, h As Integer, m As Integer, sec As Integer
' найдем кол-во суток, прошедших от 12 час. 1 января 2000 г.

'
до 0 часов рассматриваемой даты с помощью пользовательской

'

процедуры-функции JD(Den, Mes, God), использующей
'

встроенную функцию DataDiff() языка Visual Basic 6.0



Решения задач 151

Рис. 11.3. К решению задачи 2.10

} (процедура JD здесь не приводится).
D = JD(Den, Mes, God)
tan = D / 36525

'определим звездное время в градусах

s = 100.460618374 + 0.9856473662 * D

s = s + 0.0003879333 * tau * tau +

0.00000002583 * tau * tau * tau

'
уберем целое число оборотов,используя встроенную функции

* Fix() языка VB6.0

с = s
- Fix(s / 360) * 360

'
приведем к требуемому формату

h = Fix(c / 15)
m = Fix((c / 15 - h) * 60)
sec = ((c / 15 - h) * 60 - m) * 60

SO = h & ":" & m & ":и & sec

End Function

Экранная форма, на которую выводятся результаты работы этой

процедуры, а также некоторых других процедур, приведена на рис. 11.3.

Задача 2.11. Звездное время на Гринвиче в среднюю гринвичскую
полночь 22 октября So = 2h = 30°. Гринвичское время встречи КА

равно тгр = 19h 47m 23s - 2h 30m 17s = 17h 17m 06s = 62226 с. Звездное

время на Гринвиче в этот момент

S0 + и3тгр = 30° + 7,29212 • 10"5 рад/с • 62226 с • 57,29578 =

= 289,98° = 19h19m56s.
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Рис. 11.4. Угол, под которым Луна видна с Земли

Пункт А будет иметь в этот момент звездное время (долготу в СК № 1),
равное 19h19m56s + 6h00m40s = 01h 20m 36s.

Задача 2.12. Угловые размеры Луны определяются ее линейными

размерами и расстоянием до наблюдателя (рис. 11.4). От наблюдателя

А, видящего Луну на горизонте, расстояние до Луны примерно рав-
но 384000 км. Наблюдатель В, видящий Луну в зените, находится от

нее на расстоянии 384000 — Re = 377622 км, где Re = 6378,14 км —

экваториальный радиус Земли. Следовательно, угловые размеры Луны
для наблюдателя В больше, чем для наблюдателя А (приблизительно
на 2 %). Рефракция, приводящая к заметному сжатию вертикального

диаметра Луны, находящейся близко к горизонту, дополнительно уси-

ливает эффект, рассмотренный в задаче.

Задача 2.13. Так как дело происходит зимой во время полярной
ночи и Альдебаран — незаходящая звезда северного полушария, то она

видна в течение суток и постоянно держать курс на нее можно. В этом

аспекте в задаче все правильно. Тем не менее спасательная экспеди-

ция, стартовав в то же время и в направлении той же звезды, что и

первая, по пути первой экспедиции не пойдет! Для пояснения этого

факта предположим, что звезда и точка старта лежат на одном мериди-

ане. Тогда через 24 часа за счет различия звездных и солнечных суток

меридиан звезды окажется западнее меридиана точки старта примерно
на 1°. Через 3 суток этот угол будет равен уже 3°. Следовательно,
стартовав в том же направлении, что и первая экспедиция (на Альде-

баран), спасательная экспедиция пойдет по другому пути. Поскольку
Земля поворачивается на 1° примерно за 4 мин, то спасателям правиль-

но было бы стартовать не ровно в полдень, а примерно в llh 48m 00s,
т.е. на 4 мин/сут • Зсут = 12 минут раньше.

Задача 3.1. Минимальный угол места, при котором работает

антенна, <5min = 5°. Однако не этот угол в данном случае являет-

ся критическим. Максимальная дальность, на которой работает ан-

тенна, Z}max = 2000 км и достигается она на угле места <5# « 10°

(см. рис. 3.5). Соответствующий геоцентрический угол (см. рис. 3.4)
ipD « 17,5°. Угловая скорость спутника равна 360°/98 мин, где 98 мин

— примерный период обращения спутника. Значит, спутник, проходя-
щий через зенит ППИ, будет находиться в зоне радиовидимости пример-

но 2-17,5-98/360 « 10 мин. Если спутник проходит не через зенит ППИ,
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Рис. 11.5. К определению углов выставки антенны на геостационарный спутник

то время его нахождения в зоне видимости будет меньше.

Задача 3.2. Найдем угол МОС между направлениями на пункт при-
ема (Москва) и на спутник (рис. 11.5). Для этого можно воспользоваться

формулой (6.6) для угла ф между направлениями на КА и на Солнце:

cos^ = sin 6c siny?-f cos 6c cos<pcos£.

Поскольку КА геостационарный, его орбита лежит в плоскости эква-

тора, и широта КА в любой точке траектории (р = 0. В качестве напра-

вления на Солнце в этой формуле рассмотрим направление на пункт

приема (направление в т. М); ZMOC = ф\ Z£ = LsOq = Lm — Lq. В

результате получим для угла ф соотношение

cos ф = cos Вм cos(Lm — Lo),
или

ф = arccos(cos Вм cos(Lm — ^о))-

Из теоремы синусов имеем

sin ф sin(Z/M — Lo)
sin 90°

~~

sin Л

Следовательно, азимут линии прицеливания можно найти из зависи-

мости

А = arcsin(sin(Z/M — Lo)/sin^).

Чтобы определить угол места спутника 6 в точке наблюдения, пред-
варительно найдем дальность от пункта наблюдения до ИСЗ:

d = у/Щ + (Re + А)2 - 2(Яе + h)Re cos ф,

где h = 35800 км для геостационарной орбиты. В треугольнике АОС

воспользуемся теоремой синусов:

d/ sin ф = (Яе + h)l sin(90° + 6).
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Отсюда получаем угол места ИСЗ

/Яе + ft
. .

о = arccos I — sin яр

Пользуясь полученными выражениями, найдем азимут и угол места ан-

тенны для следующих данных: Ьм = 37,5°, Lq = 36°, Вм = 56°,
Re = 6378 км, Re + h = 6378 -f 35800 = 42178 км. Получаем:

t/> = arccos(cos56° cos(3735° - 36°)) « 56°;

А = arcsin(sin(37,5° - 36°)/sin ф) « 180°;

d = \/63782 + 421782 - 2 • 42178 • 6378 • cos 56° = 38972 км;

/42178
6 = arccos ( ££к sin 56° =26°.

\38972 J
Итак, антенну в Москве надо устанавливать в направлении на Юг под

углом 26° к горизонту.

Задача 3.3. Размером поля зрения аппаратуры КА, по условию

задачи, можно пренебречь. В этом случае угловой радиус поля обзора
КА равен углу прокачки бортовой аппаратуры е = ±40°. Воспользу-
емся формулой (3.7), получим

(ре = arcsm -ё^>-°'О"" •57,29578-40° =3,9°.

Линейный размер L на поверхности Земли связан с центральным

углом <р° соотношением L — 111<£>° км, поэтому полоса обзора Земли
со спутника L06 ~ ±111 • 3,9° = ±433 км. Для проверки результата

можно воспользоваться рис. 3.6.

Задача 3.4. Положим, что ИСЗ проходит точно в зените ППИ. Ра-

диовидимость ИСЗ наступает при угле места 6 = 0°. Поле зрения борто-
вой аппаратуры образует конус, образующие которого есть касательные

к поверхности Земли. Тогда из рис. 11.6 можно определить все, что тре-

буется в задаче: максимальная зона радиовидимости ППИ при 6 = 0°:

(р6 = arccos(Re/(Re + /i));

максимальная дальность видимости от ППИ до КА

Апах = >/(Яе + А)2-Я2:

максимальная геоцентрическая зона обзора Земли со спутника

(ре = arccos(Re/(Re + h)) = ipt\

полное поле зрения бортовой аппаратуры 2е, предназначенной для од-

новременного наблюдения всего земного горизонта

2е = 2arcs\n(Re/(Re + h)).
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Задача 5.1. Если заданы величины N

—

период кратности ССО, п — число вит-

ков в периоде кратности, г — наклонение

орбиты, то большая полуось кратной орби-
ты, удовлетворяющей этим данным, может

быть найдена по формуле (5.11):

В?J
аоск = а 4- Ьа = а + 0,5—-—(1 -f 5cos2f),

а

где а = 42241,12(JV/n)2/3. Для ССО ме-

жду большой полуосью и наклонением су-

ществует зависимость (5.13):

а = 12352,54(-cosi)2/7.
Подставим это выражение в формулу для

6а, получим

Рис. 11.6. К определе-
нию предельных харак-

теристик зон радиовиди-
мости с Земли и с ИСЗ

да =
0,5#2J2(l + 5cos2i)
12352,54(-cosz)2/7'

График этой зависимости приведен на рис. 11.7,а. На рис. 11.7,6"
дана та же зависимость, но как функция высоты орбиты. Величина 8а
лежит в интервале 3,4...10,7 км.

Задача 5.2. Имеем выражение (5.12) для cos г как функции а —

большой полуоси солнечно-синхронной орбиты (не кратной!):

cos г = — - 77/2
l,bJ2R2ey/JI

или эквивалентное ему выражение

a=12352,54(-cosi)2/7.

90 110 130 150 170

Наклонение СС орбиты, град

а;

0 1 2 3 4 5 6

Высота СС орбиты, хЮОО км

б)
Рис. 11.7. Поправка 6а к большой полуоси ССО
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Зависимость высоты ССО h = а
— Re от наклонения г приведе-

на на рис. 5.1,а,6". Анализ этой зависимости позволяет сделать сле-

дующие выводы:

1. Знак минус в выражении для cos г показывает, что наклоне-

ние ССО больше 90°.

2. В предельном случае, когда высота орбиты h = 0 и, значит,

а = Re = 6378,14 км, ССО будет иметь наклонение i = 95,68°. С дру-
гой стороны, больше 180° наклонение быть не может. Таким образом,
наклонение для ССО лежит в диапазоне (см. рис. 5.1,а):

95,68° <;<$ 180°.

3. Большая полуось орбиты а ограничена сверху (без учета поправ-

ки 6а) величиной 12352,54 км (при cos г = —1). Таким образом, на

высоту круговой ССО наложено ограничение:

h ^ 12352,54 - 6378,14 « 5975 км.

4. Период орбиты высотой h = 5975 км равен Тдр = 13645 с. От-

ношение Тсс/Тдр = 86400/13645 = 6,33. Отсюда имеем ограничение на

число витков в полетных сутках солнечно-синхронной орбиты: ппс ^ 6.

Теперь рассмотрим кратные ССО. Для кратной ССО имеем соот-

ношение (5.14):

со5г = -73,942(ЛГ/п)7/3
или эквивалентное ему соотношение:

AT/n = 0,1581(-cosf)3/7.
Зависимость отношения N/n от наклонения г для кратных ССО, при-

ведена на рис. 11.8. Учитывая ограничение 2 на наклонение орбиты,
получаем, что отношение N/n для кратных солнечно-синхронных ор-

бит, подчинено неравенству

0,0587 ^ — ^ 0,1581,
п

которое после подстановки п = nncN -f m принимает вид:

1 m l

0Д581

"

Ппс ^
If

^
0^587

"

Ппс*

Если учесть ограничение 4, то последнее неравенство выполняет-

ся тривиально для всех ппс > 6, поэтому его нужно учитывать только

для класса орбит с ппс = 6. Таким образом, ограничение 5 может

быть записано в виде:

т

5. — ^ 0,335 для ппс = 6.
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0,04
90 100 110 120 130 140 150 160 170 180

Наклонение СС орбиты, град

Рис. 11.8. Отношение N/n кратной ССО как функция ее наклонения

В разд. 5.2 показано, что на кратных ССО обеспечивается сплош-

ное покрытие поверхности Земли, если выполнены условия теоремы о

полном покрытии, которые могут быть записаны в виде (5.22):

ПпсМ Л-т? —т—•

Ьэ

Разделив обе части неравенства на т, получаем ограничение 6:

2тгЯе
6- N*nncK-ZAT-V

т

Nb3

Задача 5.3. Рассматривая круговые кратные орбиты, мы видели,

что их высота и наклонение в первом приближении определяются толь-

ко отношением кратности орбиты N к общему числу витков в периоде

кратности п = Nnnc -f m. Видимо, параметр, по значениям которого

можно разбить все возможные орбиты на какое-то количество классов,

надо искать среди N, ппс и т. Попробуем классифицировать орбиты
по величине ппс = [86400/Тдр] — числу полных витков в полетных сут-

ках. Эта величина является хорошим претендентом на звание «класси-

фикационного признака», так как она определяется периодом орбиты,
который однозначно зависит от высоты. О высоте орбиты КА всегда

есть какие-то соображения, следовательно, этой величиной будет удоб-
но оперировать. Кроме того, в задаче 5.2 мы убедились, что высота

ССО ограничена снизу и сверху, значит, будет ограничено и количество

классов, что также удобно. Итак, будем разбивать ССО на классы в

соответствии со значением, которое принимает ппс, т.е. рассмотрим ор-

биты класса ппс = 16, класса ппс = 15, класса ппс = 14 и т.д. до орбит
класса ппс = 6 (в задаче 5.2 было показано, что ССО с ппс < 6 не

существует). Будем далее для указания класса вместе с записью вида

ппс = 15 использовать более короткую: «15». Следовательно, мы имеем

И классов орбит. Чтобы найти место каждого класса на шкале высот,

будем изменять высоту орбит от 0 до 5975 км и для каждой из высот на-

ходить Тдр и ппс- В результате будет найден диапазон высот, в котором

ппс = 16, затем диапазон высот, в котором ппс = 15 и т.д. Еще легче



158 Глава 11

Таблица 11.1

Границы высотных диапазонов, км, и наклонение, град, ССО

hmax

hmin

*mtn

«15»

570

278

96,6

«14»

897

570

97,7

«13»

1265

897

99

«12»

1684

1265

100,7

«11»

2166

1684

103

«10»

2726

2166

106

«9»

3389

2726

110,1

«8»

4187

3389

116,1

«7»

5173

4187

125,4

«6»

5975

5173

142,3

Индекс орбиты т

Рис. 11.9. Высота кратных орбит одного класса как функция т

такое разбиение сделать, воспользовавшись формулой (5.10) для орбит
односуточной кратности, для которых N = 1, m = 0. В этом случае чи-

сло витков в периоде кратности N = 1 будет п = 1 • ппс + 0 = ппс = 16,
15, 14,..., 6. В результате формула для расчета верхней границы вы-

сот орбит в классе принимает вид:

/ ! у/з
Атвх = 42241,12 - 6378.14 км.

\nncj

Значения высот затем уточняются по формуле (5.11). Результаты
расчетов приведены в табл. 11.1 (здесь же указано минимальное накло-

нение орбит в классе). Орбиты класса «16» имеют высоты h ^ 278 км

с малым временем существования КА, и поэтому для решения задач

ДЗЗ не используются. Этот класс орбит из рассмотрения исключен.

Класс орбит с ппс = 6 — не полный! Его верхняя граница имеет высо-

ту более 6400 км, а ССО имеют максимальную высоту только 5975 км.

Что касается остальных девяти классов («7»,..., «15»), то они имеют

совершенно одинаковое устройство. Рассмотрим его на примере клас-

са «14» (рис. 11.9).
Открывает класс орбита односуточной кратности с ппс = 14. Она

имеет среди всех орбит класса наибольшую высоту 897 км, равную пре-

дельной высоте данного класса, и, естественно, наибольший период. Эта
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орбита единственная. Орбит кратности N в классе ровно Л/; они опре-

деляются индексом орбиты m = 0,1, 2,..., N — 1. Например, орбит
двухсуточной кратности

—

две: cm = 0(n = 2-14 + 0 = 28) и с

m=l(n = 2-14+l = 29); орбит трехсуточной кратности — три: с

m = 0(n = 3-14 + 0 = 42), с m = 1 (п = 3-14+1 = 43) ист = 2

(п = 3 • 14 + 2 = 44) и т.д. Причем в одном классе орбиты разной
кратности N с индексом m = 0 совпадают! Это происходит потому, что

орбита с N = 3 и п = 42, орбита сЛ/" = 2ип = 28на самом деле

являются орбитой сЛГ = 1ип = 14, а такая орбита в классе един-

ственная. Сказанное иллюстрируется на рис. 11.9, на котором видно,

что графики h = /(m, N) для различных N исходят из одной точки:

(т = 0; h = 897 км). На этом рисунке наглядно демонстрируются и

другие интересные особенности кратных орбит. Например, если огра-

ничиться рассмотрением орбит до некоторой кратности N (на рис. 11.9

N ^ 16), то таких орбит будет конечное число; все они лежат в од-

ном диапазоне высот данного класса; высоты орбит в данном классе

определяются только отношением m/N и поэтому орбиты, у которых
отношение m/N совпадает, имеют одну и ту же высоту Например, ор-

биты с N = 2, m = 1; с N = 4, m = 2; с N = 10, m = 5; с N = 16,
m = 8 имеют высоту h = 729 км. Количество орбит заданной крат-
ности с ростом кратности возрастает, орбиты при этом не группируются
около какой-то высоты, а равномерно распределяются по всему диапазо-

ну высот класса. Отсюда следует, что с ростом кратности орбиты этой

кратности приближаются друг к другу по высоте. А это в свою оче-

редь означает, что, если задать высоту орбиты с некоторым допуском,
то обязательно найдется кратность, которой эта орбита удовлетворяет,
хотя она (кратность) может оказаться достаточно высокой.

Так как в одном классе имеется N орбит кратности N, то коли-

чество орбит кратности до N включительно в одном классе К^ =

1+2+3+.. . + ЛГ = (N+ l)N/2. Учтем теперь, что все орбиты разных N

с m = 0, в действительности являются одной единственной орбитой од-

носуточной кратности данного класса. Следовательно, К^ надо умень-

шить на (JV — 1). В результате получаем формулу для оценки количества

орбит с периодом кратности до N включительно (в одном классе):

Kn = ^(N-1) + 1.

Отметим, что эта формула учитывает орбиты с равным отношением

m/N (1/2, 5/10, 8/16,...) как разные, хотя высота таких орбит одина-

кова. Эта оценка действительна для классов «15», «14»,..., «7». Класс

«6», как уже упоминалось, неполный, в нем орбит меньше. Оцените
это количество самостоятельно.

Сделаем еще одно замечание. Пусть в процессе проектирования ор-
биты получено, что она должна удовлетворять определенному отноше-

нию m/N. Может случиться, что m и N достаточно велики. В практи-
ке оперировать большими кратностями не очень удобно. В то же время
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условия задачи могут допускать изменение этого отношения в некоторых

пределах. Поэтому представляется возможным дробь m/N заменить

другой дробью, у которой числитель и знаменатель будут меньшими,

но сама дробь по своей величине будет близка к исходной. Для ре-
шения этой задачи можно использовать разложение отношения m/N в

цепную дробь. Для получения цепной дроби производят последователь-

ное деление числителя и знаменателя на числитель. Например, дробь
35/79 может быть записана в виде:

35
_

1

79
~

2 +

3 + ^

Ч
Отбрасывая остатки после деления на первом, втором и т.д. эта-

пах, получают последовательность приближений rrii/Ni к исходному

отношению 35/79:

mi
_

1 3 4 35

Wi~2' Г 9: 79"

Исходя из допуска на отношение m/N, можно выбрать соответствую-

щее приближение т,-/ЛГ,-.

Задача 5.4. Ответ на вопрос, поставленный в задаче, дает теорема
о полном покрытии, устанавливающая соотношение между параметра-
ми ССО и шириной полосы обзора аппаратуры КА при осуществлении
полного покрытия:

ьэ>
JcyT

т

Это соотношение может быть записано также в виде (5.23):

Ппс V тЬэ )

из которого следует, что для заданной ширины полосы обзора Ьэ су-

ществует множество кратных ССО, на которых реализуется полное по-

крытие. Эти орбиты определяются классом ппс, индексом т, а так-

же периодом кратности N, удовлетворяющим условию (5.23) и условию
N ^ т + 1, вытекающему из определения т. Высота орбиты h должна

удовлетворять соотношению (5.24):

, ^ ,„ 42241,12 / ™ь ^2/3
h > h =

2/3

( тЬэ у'
l1-^) -6378,14 км.

'ПС

Рассмотрим, например, значения ппс = 14, т = 1,2,3. Значения
h ^ h* выберем из табл. 5.2 для рассматриваемых m и N. Результаты
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6Э, км

1400

400

т

1

2

3

1

2

3

N*

1,973

1,901

1,830

7,085

7,013

6,942

N

2

3

4

8

8

7

Та

h*, км

723,4
551,0
376,4
845,3
796,7
747,9

блица 11.2

h, км

729

675

649

854

812

752

расчетов приведены в табл. 11.2.

Задача 5.5. Пусть ширина полосы обзора равна 6Э. Покажем, что

можно найти кратную ССО, на которой обеспечивается полное покрытие.

Из теоремы о полном покрытии следует, что для осуществления

полного покрытия необходимо и достаточно, чтобы параметры орбиты
были подчинены неравенству 6Э ^ 1 или, в другой записи, п ^ 2irRe/b3.
Учитывая, что для орбиты кратности К = [ЛГ, т] величина п = nncN +
т, из этого неравенства получаем

N^nL(2_*RL_1
ппс \ тоэ

Отсюда следует, что для любой ширины полосы обзора 6Э можно по-

добрать кратность К — [N;m], удовлетворяющую этому неравенству и,

следовательно, обеспечивающую полное покрытие. Напоминаем, что

О ^ т ^ N - 1.

Верно и обратное утверждение: для ССО заданной кратности К =

[TV; m] можно найти ширину полосы обзора 6Э, при которой обеспечи-

вается полное покрытие:

1irRe 27rRe
Ьэ>

Гспс^ + т'

В свою очередь найденное 6Э вместе с N и т определят высоту орбиты
и требуемые параметры аппаратуры КА (см. задачу 5.6).

Учитывая, что истинная ширина полосы обзора 6 связана с шири-

ной полосы обзора, измеряемой по экватору, соотношением 6 = 6Э sin г,

последнее соотношение можно переписать в виде

2ттЯе
Ь> -sin г.

rcnciV -f- m

Итак, для ССО любого периода кратности N ^ 2 можно найти поло-

су обзора, обеспечивающую полное покрытие, и наоборот, для любой

полосы обзора Ьэ можно найти кратную ССО полного покрытия.

Задача 5.6. Из теоремы о полном покрытии следует, что полное

покрытие экватора полосами обзора аппаратуры КА на ССО обеспечи-

вается, если 6Э ^ 1, или, что то же самое, Ьэ ^ 2тгДе/п. Покажем, что

11 Зак. 1Ъ
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существует минимальная высота /i*, такая, что при h ^ /i* обеспечи-
ваться сплошное покрытие. Потребуем выполнения равенства

Ъэ = . (*)
п

Так как, по определению, п = nncN + т, то равенство 6Э = 27rRe/n
может быть записано в виде:

2тгЯе
nncN + т =

Ьэ

После элементарных преобразований получаем

Отсюда следует

1 /2тгДе
N = —r m

N 1 /2тг#е гп

п ппс V nb3 n

i/i /*\ 2itRe 27rRe
Из условия (*) следует, что —;—

= 1 и п =
—; . подставляя эти

поэ оэ
выражения в последнее равенство, получаем

N 1 / тЬэ
n nnc \ 27rRe

Это равенство элементарными преобразованиями приводится к виду

«241,12 ^У'3 = 1^Л-^У/3.
Левая часть последнего неравенства представляет собой выражение для

а — большой полуоси кратной орбиты (см. (5.10)). Следовательно,
имеем

42241,12 / тЬэ \2/3
а = тгъ— 1 -

43с V 2„R(

В результате получаем соотношение, которому должна удовлетворять

высота h кратной ССО сплошного покрытия:

, ч 42241,12/ ш6э\2/3 п^плл

h > А*(пПС| т, Ь9) = 27F" ( 1 ~ 2^~ ) ~~ 6378,14 КМ'

Ппс \ е/

Чтобы воспользоваться этой формулой, надо для заданного Ьэ пред-

варительно назначить ппс и т. После нахождения h*, выбираем высоту
h ^ Л*, а затем для выбранных /г, ппс и га — период кратности N,

например, по табл. 5.2. Так как таблицы и графики имеют ограни-

ченную точность, то для контроля результатов необходимо проверить
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выполнение неравенства (5.22) nncN + m ^ 27rRe/b3, обеспечивающе-
го полноту покрытия. Затем, по формуле (5.14) находим наклонение

орбиты г. Теперь может быть определена истинная (а не экваториаль-

ная) ширина полосы захвата 6 = 6Э sin г, а также соответствующий ей

геоцентрический полуугол поля обзора ip£:

Ьэ sin г

Теперь по формуле (3.8) находим соответствующий геоцентрическому
углу <ре угловой радиус поля обзора бортовой аппаратуры

sin ю£
е = arctg

'

,(1 + h/Re)- cos<p£ J
'

Из полученных соотношений можно выразить величину е непосредствен-
но как функцию высоты h*. Для этого в выражении для h*(nnc,m,b3)
выразим 6Э через (р£ и разрешим его относительно ip£, получим:

/ h* 4 3/21

11 - 0,05867ппс ( 1 + —
7г sin г

4>е =

Найденное соотношение подставим в выражение для £, получим (е из-

меряется в градусах):

s]Jl^(1-0fi5s67nne(i+h
180 V m V V

е = arctg
,

Л / 7rsm г /
1 + —- - cos 1 - 0,05867nn

Re \ m \ (-S
3/2>

Если h/Re <C 1, то последняя формула может быть упрощена:

Л* =Re
6,623 - п

2/3
ПС

1 Af\*mt&£ i 2/3*
sin г

Данные расчетов по формулам для Л* и е приведены на рис. 5.7 и 5.8.

Задача 5.7. Прежде всего найдем Ьэ — «экваториальную» ширину
полосы обзора аппаратуры КА. Для высот порядка 1000 км наклонение

ССО имеет величину около 98°, поэтому в первом приближении нахо-

дим 6Э = 6/sin г = 1190/sin 98° = 1200 км. В задаче 5.5 показано, что

для любой полосы обзора 6Э можно найти кратную ССО сплошного об-

зора. При этом сначала надо договориться, в каком классе мы будем
искать подходящую орбиту. В условиях задачи требуется, чтобы высота

орбиты равнялась h = 600...800 км. Так как орбиты класса «15» имеют

высоту меньше 570 км, будем рассматривать класс ппс = 14, лежащий
в диапазоне высот от 570 до 897 км. Примем m = 1.

11*
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Таблица 11.3

N

4

т

1

3

h, км

812

649

г, град

98,6
98,0

Тдр.С

6063
5858

Ьэ, км

703

679

Итак, найдем минимальную высоту /i* орбиты, для которой обеспе-

чивается полное покрытие при ппс = 14, т = 1, Ьэ = 1200 км.

Из рис. 5.7 находим, что непрерывный обзор будет обеспечиваться

с орбит, высоты которых не менее h* = 750 км, а из рис. 5.6, что период

кратности орбиты N = 3. Из табл. 5.2 находим, что для кратности

[3; 1] высота орбиты h = 784 > Л* = 750 км. Из рис. 3.6 получаем

угловой радиус поля обзора е ~ 37°.

Понятно, что существуют и другие орбиты, обеспечивающие непре-

рывное покрытие. Например, для т = 2 имеем Л* « 600 км, следо-

вательно, орбита высотой h = 675,1 км (см. табл. 5.2) также удовле-

творяет условию задачи. В последнем случае е ~ 42° (см. рис. 3.6).
По формуле (5.14) или рис. 5.1 можно уточнить наклонение орбиты
и повторить решение.

Задача 5.8. В задаче 5.5 показано, что для любого периода крат-
ности N ^ 2 и в любом классе ССО ппс ^ 7, существует ширина по-

лосы захвата 6Э, обеспечивающая сплошное покрытие экваториальной
области. Для заданных в условии задачи периода кратности N = 4 и

класса орбиты ппс = 14 получаем

2тгДе 2тг6378,14
оэ = — = —— км.

Гспс/v + т 14 • 4 + т

Для т = 1 получаем 6Э = 703 км. Значение т — 2 не рассматриваем, так

как кратность К = [JV; т] = [4; 2] фактически есть кратность К = [2; 1],
а по условию, период кратности N должен быть равен четырем суткам.

Для т = 3 получаем Ьэ = 679 км. Из табл. 5.1 находим высоты орбит
для кратности К = [4; 1] и К = [4;3]. Это, соответственно, h = 812 и

649 км. В этой же таблице найдем наклонения и период этих круговых

ССО. Полученные данные соберем в табл. 11.3.

Заметим теперь, что приведенные данные однозначно определяют

размер поля обзора бортовой аппаратуры КА, поэтому задавать его вели-

чину вместе с N в качестве исходных данных в этой задаче некорректно.

Действительно, геоцентрический угловой радиус поля обзора

Ьэ sin г

что для 6Э = 703 и 679 км дает соответственно (ре = 3,12° и^= 3,02°.
Теперь по формуле (3.8) находим соответствующий геоцентрическому

углу <р£ угловой радиус поля обзора бортовой аппаратуры

siny?c \

(1 + h/Re)- cos(p£ J
'е = arctg
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что для 6Э = 703 и 679 км дает соответственно е = 23° и е = 27°,
а не 20°, как указано в задаче!

Задача 5.9. В гл. 4 изложены требования, обычно предъявляемые

к КС ДЗЗ, в том числе к системам фоторазведки. Если полагать, что КС

должна удовлетворять этим требованиям, то орбиту КА целесообразно
выбрать круговой солнечно-синхронной и кратной. В условиях зада-

чи требуется, чтобы КС имела наименьший возможный период обзора,
т.е. наименьшую кратность орбиты. Наименьшая возможная кратность

орбит есть одни сутки. Из табл. 5.1 находим, что 15-витковая орбита
(ппс = 15) односуточной кратности имеет высоту 570 км, наклонение

г = 97,7°, драконический период обращения Тдр = 5760 с, межвитковое

расстояние на экваторе LMB = 2672 км. Для полного обзора поверх-

ности Земли за одни сутки аппаратура КА должна иметь полосу обзо-

ра, шириной не менее межвиткового расстояния. Для орбиты высотой

h « 600 км это обеспечивается при полном поле обзора аппаратуры КА

равном 2е > 120° (см. выражения (3.7') или (3.8')), что не удовлетво-

ряет условию задачи по размеру поля обзора. Орбита с ппс = 14 имеет

высоту 897 км, не удовлетворяет условиям задачи по высоте и поэтому
не рассматривается. Таким образом, односуточная кратность при ука-

занных исходных данных не может быть достигнута.

Орбита двухсуточной кратности класса ппс = 15, индекса т = 1

имеет высоту h = 420 км. Суточное смещение долготы восходящего узла

у нее равно половине межвиткового расстояния: LcyT = 1293 км. Чтобы

полоса обзора полностью накрыла половину межвиткового расстояния,

поле обзора аппаратуры должно иметь размер не менее 2е = 2 • 57° =

114° (см. рис. 3.6). Так как, по условию, поле обзора аппаратуры больше

этой величины, то орбиты двухсуточной кратности могут быть использо-

ваны для построения системы. Следовательно, наименьшее время пол-

ного обзора поверхности Земли одним космическим аппаратом равно

двум суткам (заметим, что этот результат следует сразу из рис. 5.8).
Оценим теперь оперативные возможности системы, состоящей из

двух КА. Положим, что время старта второго КА подобрано так, что

восходящие узлы его орбиты делят пополам межвитковое расстояние

трассы первого КА. В этом случае 2 КА за одни сутки, работая только

на одной, освещенной половине витка (например, только на его восходя-

щей части), могут осуществить сплошной обзор любого района Земли.

Первый КА при этом осматривает одну половину межвитковых рассто-

яний, второй другую. Баллистическое построение системы при этом

может быть различным. Можно оба КА разместить в одной плоскости,

но сдвинуть друг относительно друга по фазе на 180°. В этом случае

местное время восходящего узла орбиты (см. гл. 4) у этих КА будет оди-

наковым. Так устроена французская космическая система Helios. Другой
способ состоит в том, что КА располагаются в двух разных орбиталь-
ных плоскостях, симметрично разнесенных относительно направления

на Солнце. Учитывая местное время восходящего узла, один КА можно
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Рис. 11.10. Схема расположения полос обзора аппаратуры КА для двухсуточного

полного покрытия (А' = [5;3], Ьэ = Ьсут)

назвать «дополуденным», другой
—

«послеполуденным». Так устроена

американская космическая система Key Hole — «Замочная скважина».

Задача 5.10. Полное количество витков за период кратности по

условию п = nncN -f-m = 14-5-fm = 73 витка. Значит индекс орбиты
т = 73 — 70 = 3. Следовательно, орбита КА имеет кратность К =

[5;3]. Из теоремы о минимальном времени полного покрытия следует,
что время полного покрытия поверхности Земли равняется двум суткам,
если полоса обзора имеет ширину:

Г (N/m
^ -^сут)

\)L,cyTj N > 2m;

N <2m.

Так как в нашем случае N = 5 < 2т = 6, то ширина полосы обзо-

ра аппаратуры должна равняться

771 3
Ьэ = LcyT = —2тгЯе = —2тг6378,14 = 1647 км.

п 73

Полное покрытие за 5 суток, в соответствии с теоремой о полном по-

крытии, будет обеспечено, если выполнено:

1647
6Э = ^1 = 549 км.

771 3

На рис. 11.10 приведена схема расположения полос обзора аппаратуры

КА для двухсуточного полного покрытия.

Задача 5.11. Из формулы (5.31) следует, что полное покрытие за

двое суток обеспечивается, если полоса обзора имеет ширину

бэ ==
Г {N/m - 1)1,сут, N > 2т;

N £ 2т, (11.2)

где

—

т

LcyT = —— 27гЯе =
nncN + m 1 + nncN/m

27гЯе

При произвольном фиксированном четном N ^ 2 и возрастании m от

1 до N — 1 (см. определение т) функция 6Э = (N/m — l)LcyT (верхняя
формула (11.2)) убывает, а функция 6Э = LcyT (нижняя формула (11.2))
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(ЛМ-1)/2-1 N/2 \ №

\ m=(N+

(N+ 1)/2+1

1)/2

— N>2m, b3=(N/m-\)LcyT -*к- N<2m, b3- LcyT

Рис. 11.11. К решению задачи 5.12

возрастает. В точке т = N/2 эти функции пересекаются. Следователь-

но, для заданного N функция 6Э = f(N,m) будет иметь минимум при

т = N/2. Значение функции 6Э в этой точке определяется значением

N. По условию, N должно быть четным. В этом случае m
= N/2 —

целое, для него N = 2т и (см. (11.2)) Ьэ = LcyT = 27гДе/(1 + 2ппс)
для любого четного N.

Следовательно, для всех ССО кратности К = [N\ N/2], где N чет-

ное, полоса обзора бортовой аппаратуры, обеспечивающая полное по-

крытие за 2 суток, имеет ширину:

ЬЭ = Ь*Э= 27г#е/(2ппс + 1).

Этот результат вполне ожидаем, так как все орбиты с периодом

кратности N четным и индексом m = N/2, в действительности — суть

одна орбита кратности К = [2; 1]. Из выражения (11.2) следует, что для

этой орбиты ширина полосы обзора минимальная, с временем обеспе-

чении полного покрытия 2 суток. Действительно, если m = N/2 — 1

(т.е. N > 2m), то вычисление 6Э проводится по верхней формуле (11.2),
и получающееся значение Ьэ будет больше 6*. Если.т = N/2 + 1 (т.е.
N < 2т), то вычисление 6Э так же, как и &*, проводится по нижней

формуле (11.2), но получающееся значение Ьэ снова больше 6*-

Итак, для ппс = 14, N — четного, m = N/2 искомая орбита имеет

кратность Л" = [2; 1], высоту h — 729 км (см. табл. 5.2) и минимально

возможную ширину полосы обзора 6* = 1382 км. Для m ф N/2, как

указывалось, Ьэ > 6* (см. табл. 5.5).
Задача 5.12. Прежде всего заметим, что [ЛГ/2]+ = N/2, если N

четное, и [N/2]+ = [N/2] + 1 = (N + 1)/2, если N нечетное.

В задаче 5.11 показано, что при N четном наименьшая полоса об-

зора равна суточному сдвигу независимо от периода кратности орбиты,
если выбрать m = N/2 = [N/2] = [N/2]+. Следовательно, надо дока-

зать это же утверждение и для N нечетного.

Пусть N— нечетное. В этом случае m
= N/2 — не целое, что

противоречит определению т. Наиболее близкие к N/2 целые значения

т есть m = (N ± 1)/2 (рис. 11.11).
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Рассмотрим га+ = (N+ l)/2. В этом случае N = 2га+ — 1 и поэтому
N < 2га+. Из (5.33) немедленно следует, что полоса обзора, обеспечи-
вающая двухсуточное полное покрытие, для данного т имеет ширину

b+ = LcyT = 27гДе/(1 4- nncN/m+). Так как выбранное значение т+

удовлетворяет условию задачи (m+ = (N 4- 1)/2 = [N/2] + 1 = [7V/2]+),
то осталось показать, что для ближайших к рассмотренному т+ зна-

чений га = (N 4- 1)/2 — 1 и га = (N + 1)/2 4- 1 полосы обзора бу-
дут иметь ширину Ьэ > 6+ и, значит, в точке т+ = [N/2]+ полоса

обзора имеет минимальную ширину. Составив отношение Ьэ/Ь+ в точ-

ках т = (N 4- 1)/2 — 1 и т = (N + 1)/2 4- 1, убеждаемся, что оно

больше 1. Следовательно, для N нечетного минимальная ширина по-

лосы обзора, обеспечивающей полное покрытие за 2 суток, достигается

при m+ = [Af/2]+. Таким образом, показано, что среди всех кратных

ССО, обеспечивающих полное покрытие за 2 суток, орбиты с индексом

т = [N/2]+ имеют наименьшую полосу обзора, равную суточному сдви-

гу, независимо от периода кратности орбиты.

Задача 5.13. С периодом кратности N = 3 существуют две орбиты:
первая кратности К = [3; 1], вторая

—

кратности К = [3;2].
1. К = [3; 1]. Из табл. 5.1 находим высоту орбиты h — 784 км,

наклонение г = 98,5°, период Тдр = 6028 с, межвитковое расстояние

LMb = 2796 км. Расстояние между восходящими узлами на периоде

кратности с = 932 км (табл. 5.3). Суточный сдвиг LcyT = 932 км

(выражение (5.15)). При полосе обзора, равной с, полное покрытие

осуществляется за время, равное периоду кратности, т.е. Тм = 3 сут.

Для обеспечения полного покрытия за двое суток относительная полоса

обзора должна равняться 6Э = 2 (выражение (5.32)). При этом эква-

ториальная полоса обзора 6Э = 1864 км (выражение (5.30)), истинная

полоса обзора аппаратуры 6 = 6Э sin г = 1843,5 км. Поле обзора бор-
товой аппаратуры, создающей такую полосу обзора с высоты 784 км,
е = ±47,2° (выражение (3.7;), рис. 3.6).

2. К = [3; 2]. h = 675 км, i = 98,1°, Тдр = 5891 с, LMB = 2732 км,

с = 911 км, LcyT = 1822 км, TN = 3 сут., 6Э = 2, 6Э = 1822 км,
6 = 1804 км, е = ±50,6°.

Задача 5.14. Из теоремы о минимальной ширине полосы обзора
следует, что среди кратных ССО с двухсуточным полным покрытием,

орбиты кратности К = [N; [N/2]+] (для N нечетного) имеют мини-

мальную ширину полосы обзора

imin
_

27rRe
э

""

N
„

аГП2Ппс + 1

Для ппс = 15 и N = 11 имеем 6™ш = 1406 км. Из этой же теоремы

следует, что индекс орбиты га = [N/2]+ = [5.5]+ = 6. Из табл. 5.2

находим высоту ССО класса «15» кратности [11; б]: h = 406,9 км. Из

рис. 5.1,6 находим наклонение: г « 97°. Орбита определена.
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Займемся частотой покрытия. Из формулы (5.19) находим зна-

чение параметра с:

LcyT 2тгЯе 40075
с = —— = =

лг „„
= 234,4 км.

т nncN + m 15-11 + 6

По определению, Ьэ = 6э/с, следовательно, Ьэ = 1406/234,4 = 6. Из

теоремы о частоте покрытия следует, что каждая точка экватора р
— 6

раз за 11 суток будет накрыта полосами обзора аппаратуры.

Задача 5.15. ССО кратности [3; 2] имеет высоту h = 675 км (см.
табл. 5.1). Из теоремы о минимальной продолжительности полного по-

крытия (равной двум суткам), следует, что достигается она при отно-

сительной ширине полосы обзора

^
N N з

2
+ ч = 2.

По формулы (5.19) находим значение параметра с:

LcyT 2тгЯе 40075
с = —-— = — = ————- = 911 км.

т nncN + m 14-3 + 2

По определению, 6Э = Ьэ/с, следовательно, для полного двухсуточ-

ного покрытия необходимо иметь полосу обзора аппаратуры КА, равную

Ьэ = Ьэс = 2 • 911 = 1822 км. Из теоремы о частоте покрытия следует,

что при такой полосе обзора каждая точка экватора р = 6Э = 2 раза за

N = 3 суток будет накрыта полосами обзора аппаратуры КА. В условии

задачи сказано, что полоса обзора имеет ширину 6Э = 2100 км, что боль-

ше 1822 км. Значит, частота покрытия будет больше 2. Из замечания

к теореме о частоте покрытия следует, что Ьэ/с = 2100/911 = 2,31, от-

куда получаем, что 31 % длины экватора обеспечивается трехразовым,
а 69 % двухразовым покрытием за N = 3 суток.

Задача 5.16. По условию задачи N = 11 и Тпок = 4 суток. В те-

ореме о соответствии продолжительности и частоты полного покрытия

эти величины связаны условием: 2 ^ Тпок = к ^ [N/m]+, следова-

тельно, оставаясь в рамках теоремы мы можем рассмотреть значения

т = 1,2,3. Из этой теоремы следует, что за период кратности орбиты
11 суток при полном покрытии за 4 суток будет обеспечено р-разовое

покрытие экватора, где р = max{m; 11 — m(4 — 1)}. А из теоремы

о частоте покрытия следует, что ширина полосы обзора, при которой
обеспечивается частота р, Ьэ = р.

По формуле (5.19) находим значение параметра с:

£ — i/нС =

т nncN + m

По определению, Ьэ = Ьэ/с, следовательно, 6Э = Ьэс км. Высота ор-
биты может быть найдена из табл. 5.2. Расчетные данные соберем в
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Таблица 11.4

TLnc

15

15

15

N

11

11

11

771

1

2

3

1

2

1

2

п

166

167

168

166

167

166

167

V 6з

Тпок = 4 суток

8

5

3

8

5

3

Тпок = 5 суток

7

3

7

3

Тпок = 6 СУТОК

6

2

6

2

с, км

241,4

240

238,5

241,4

240

241,4

240

Ьэ, км

1931,2

1200

715.5

1689,8

720

1448,4

480

h, км

542.4

514,8

487.4

542,4

514,8

542.4

514,8

Рис. 11.12. Схема покрытия экватора полосами покрытия шириной 6Э = 5с с ор-
биты кратности [11; 2] (N = 11; m = 2; Ьэ = 5с)

табл. 11.4. Для сравнения приведем такой же расчет для Тпок = 5

и 6 суток.
Из этой таблицы можно проследить влияние ширины полосы обзо-

ра на р и ТПок Для одной и той же орбиты (например, ССО кратности

К = [11,2], h = 514,8 км). Для иллюстрации на рис. 11.12 приведе-
на схема покрытия орбиты [11; 2] полосами покрытия относительной

шириной 6Э = 5 (шириной 6Э = 5с = 5LcyT/m = 5Z/cyT/2). Из рисун-
ка видно, что орбита имеет время полного покрытия Тпок = 4 суток,
а частота покрытия экватора р = 5.

Задача 6.1. Прежде всего определим положение Солнца 29 ав-

густа 2005 г. в геоцентрической инерциальной экваториальной системе

координат СК № 1. В разд. 6.2 обсуждалось, как это делается, поэтому

сразу приведем результаты: прямое восхождение Солнца ас = 157,6°,
склонение Солнца 6с = 9,4°.

Для полной освещенности орбиты Солнцем необходимо, чтобы угол

/3 между вектором Солнца и плоскостью орбиты был не меньше угла /?*,
определяемого из равенства (6.11). Для орбиты высотой h = 675 км угол

/3* = 6407;. Угол /3 определяется из равенства (6.5). Приравнивая выра-

жения для /3 и /3*, найдем два значения местного времени прохождения
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Точка у
весеннего

равно-

денствия

Cf2) = 93,1°,

Q(D=42,o^*Ot(2)=7h42m
m£T(1)=4hi8m

Рис. 11.13. К решению задачи 6.1

Эклиптика

5С= +23,5°

Экватор

Рис. 11.14. Видимое годовое дви-
жение Солнца по небесной сфере

восходящего узла Шщ (см. уравнение (6.12)):

1 ( Re
m^T = 6h ±№arcsm

cos<5c sin г \Re + h
+ sin (5c cos г)]}■

(1)
= 4h 18n *(2)

и m^> =которые для исходных данные задачи равны тпщ
— 7h 42m. Таким образом, солнечно-синхронные орбиты высотой 675 км,

у которых 4h 18m ^ шп| ^ 7h 42m, будут полностью освещены Солнцем.

Выражение (6.3') определяет связь между тщ, П и ас'.

тщ = й-с*с + 12ь,

откуда получаем для долготы восходящего узла орбиты

Q = mnT+ ac-12h.

Подставляя ас = 157,6° и mj^, получаем QC1) = 42,1° и fi(2) = 93,1°.

Значит, для всех Q, удовлетворяющих неравенству QW ^ П ^ Q(2\
условия задачи будут выполнены. На рис. 11.13 приведена иллюстра-
ция полученных результатов.

Задача 6.2. Прежде всего заметим, что плоскости местного го-

ризонта подспутниковой точки и местного горизонта КА в первом при-
ближении можно считать кампланарными (пренебрегаем отличием фор-
мы Земли от сферической и формы орбиты от круговой). При таком

допущении для определения высоты Солнца над местным горизонтом

подспутниковой точки (точки съемки) he может быть использовано со-

отношение (6.7):

sin he — sin 6c sin ip -f cos 6c cos tp cos[mn| — 12h -f- arcsin(tg <p/ tg г)].

Склонение Солнца 6с может быть определено без проведения рас-
четов (рис. 11.14): 21 декабря — день зимнего солнцестояния, поэтому

Солнце находится в самой нижней точке в своем годовом движении по

небесной сфере (6с ~ —23,5°); 21 марта
—

день весеннего равноден-
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Рис. 11.15. Высота Солнца над местным горизонтом как функция широты под-

спутниковой точки: а — 21 июня; 6 — 21 декабря; в — 21 марта; h = 675 км;

тщ =8h,9\l0h
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-

Мск.ст»

9

8

7

6

5

4

3^

2

нас

15

ствия — Солнце находится на экваторе Зе-
мли (<$с ~ 0°); 21 июня — день летнего

солнцестояния
— Солнце в самой верхней

точке (<5С « 23,5°).
Результаты расчетов приведены на

рис. 11.15.

Задача 6.3. Обойдемся без вычисле-

ний. Рассмотрим рис. 6.9. Он построен для

ССО высотой h = 675 км. Графики по-

строены как функции месяца года, причем

расчет в каждом месяце проводился для 21

числа. А именно для этих данных и требу-
ется найти решение задачи.

Из рис. 6.9 следует, что 21.03 для

тщ = 7h угол места Солнца не менее

10° будет в полосе широт 0° ^ <р ^ 26°; для тщ
= 8h — в поло-

се 0° ^ (р ^ 56°; для тщ = 9h — в полосе 0° ^ (р ^ 67°; для

тщ = 10h — в полосе 0° ^ (р ^ 72°. Следовательно, если выбрать
местное время прохождения восходящего узла солнечно-синхронной ор-
биты равным тщ = 10h,...,12h, то 21.03 в районах с (р = 71° се-

верной широты угол места Солнца he будет не менее 10°, и поэтому

съемка может быть проведена.

Задача 7.1. Московское декретное время старта носителя, выводя-

щего КА на солнечно-синхронную орбиту с заданным местным временем

в восходящем узле, может быть найдено по формуле (7.5). Для исход-

ных данных задачи формула (7.5) принимает вид:

Тмск.ст = тщ
- 6,91923h - 2,34574h + 3h,

10 11 12 13 14

Время /йот , час

Рис. 11.16. К рас-

чету времени старта

Тмск.ст = Wlnt
"~ 6,265 .

График этой зависимости приведен на рис. 11.16.

Для тщ = 9h время старта ТМск.ст = 9h - 6,265h = 2,735h =

= 2h44m6s; для тщ
= 15h время старта ТМск.ст = 15h - 6,265h =

= 8,735h = 8h44m06s.

Задача 7.2. По формулам (7.6) определим полярные координа-

ты точки КО. Получим

?&о = 75,7899°;

^о = 76,6278°;

<р°ко = 78,6265°

Выполняя вычисления по формуле (7.5) для Тм,
лучаем:

Х°ко = 106,0793° для !•$>";
Х°ко = 103,7885° для r£°0m;
Х°ко = 96,3161° для rj?3x.

8,735h

тщ 8,735h + 6,255h 14,99h = 14h59m24s для rg?#;
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тщ = 8,735h + 6,282h = 15.017h = 15h 01m 12s для r£gx.

Таким образом, указанный разброс кинематических параметров тра-

ектории носителя в конце участка выведения приводит к разбросу мест-

ного времени восходящего узла, равному примерно 2 мин.

Задача 7.3. Для нахождения наклонения орбиты по известному

азимуту старта используем формулу (7.9), которую запишем в виде

г — arccos(cos (pCT sin A).

Получаем наклонение орбиты:
а) i = arccos(cos60°sin30°) = 75°31/;

б) г = arccos(cos60°sin(-30°)) = 104°29/.

Задача 7.4. Для нахождения азимута старта по известному накло-

нению используем формулу (7.9), которую запишем в виде

А = arcsin(cosz'/ cos<pCT).

Получим

А = arcsin(cos 97,8°/cos 51,791°) = -12,67° = -12°40'.

Таким образом, для запуска на солнечно-синхронные орбиты нужно ис-

пользовать отрицательные азимуты стрельбы.

Задача 7.5. Из рис. 7.1 следует, что при пренебрежении длитель-

ностью активного участка и> = Лст — АЛ. Для определения АЛ исполь-

зуем формулу (7.8), получим

а) АЛ = arctg(siny?CTtgA) = arctg(sin 30° tg45°) = 26°34', и =

33°26';

б) АЛ = arctg(sin30°tg(-30°)) = -16°06', и = 76°06'.

Если бы было задано наклонение орбиты, то АЛ можно было опре-
делить по формуле (7.7).

Задача 7.6. Белого, потому что только на Северном полюсе пройдя
на Юг, потом на Восток, а потом на Север можно вернуться в исходную

точку. Еще одна особенность Северного полюса — это то, что на нем

можно идти только на Юг. Других направлений там нет.

Задача 7.7. Полярная орбита проходит над полюсами Земли. Ее

наклонение к экватору Земли составляет 90°, но наклонение трассы к

экватору не равно 90°. Дело в том, что трасса КА — это линия, кото-

рую «рисует» подспутниковая точка на поверхности вращающейся Зе-

мли. Следовательно, касательная к трассе на экваторе (а касательная

к кривой всегда совпадает с направлением скорости точки, движущей-
ся по этой кривой) направлена по вектору скорости КА относительно

вращающейся Земли Мса/з. а не по вектору абсолютной скорости КА.

Найдя направление этой скорости, мы найдем и наклон трассы. Абсо-

лютная скорость КА Мса. скорость точки экватора Уз и относительная

скорость Мса/з образуют треугольник скоростей \^д = Уз + У<а/з
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Трасса КА

Рис. 11.17. Абсолютная и

относительная скорость КА

Конец
активного

участка А

Боковой

промах

g
Точка

падения

R=\

Рис. 11.18. К расчету бокового промаха
от ошибок по азимуту прицеливания

(рис. 11.17). Из этого треугольника следует, что М<а/з = М<А — Уз-
Абсолютная скорость КА Vka = 7,8 км/с, скорость точки экватора

Уз = uj3Re = 7,29 • Ю-5 рад/с • 6378,14 км = 0,465 км/с. Значит,
угол <р = 90° — arctg(0,465/7,8) = 93,41°, в то время как наклонение

орбиты i = 90°.

Задача 7.8. На рис. 11.18 изобразим проекцию траектории балли-

стической ракеты (БР) на сферическую неподвижную Землю от конца

активного участка до точки падения. АС — это проекция номинальной

траектории БР; АВ — проекция траектории, соответствующей ошибке

по азимуту прицеливания ДА; L — Re0 — дальность полета БР по трас-

се; Ф
—

угловая дальность полета; b — боковой промах. Так как далее

мы воспользуемся формулами сферической тригонометрии, то удобнее
всего полагать, что сфера имеет единичный радиус. Тогда из теоремы

синусов для треугольника ABC следует

sin 6 sin L

sin АЛ
"

s\x\(LCBA)'

Учитывая, что дуга b и угол АЛ малые, угол СВА близок к 7г/2, и пере-

ходя к центральным углам, получаем /3/АА = sinO, или /? = sinQ*>AA.

Домножим обе части последнего равенства на радиус Земли Re, а пра-

вую часть умножим и разделим на угловую дальность полета Ф, получим

b = L——-ДА
Ф

где 6 = Re/3t L = ЯеФ. Отсюда

АА =

Ф 6

б\пФ L

При 6 = ±5 км, L = 8000 км, Ф = 8000/6378,14 = 1,25 рад = 72° из

последней формулы имеем ДА = ±2,8'.
Мы видим, что для обеспечения приемлемого бокового промаха
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точность автономной системы управления БР должна быть очень вы-

сокой.

Задача 8.1. Космический аппарат выводится на круговую орбиту
высотой ho со скоростью в момент отделения от носителя

Vo = у//л/го = y/n/(Re + ho),

нормальной к радиусу-вектору (круговая скорость). Однако носитель,

обеспечив расчетное значение скорости, допустил ошибку по высоте в

точке выведения Ah — +15 км. Это эквивалентно случаю, когда движу-

щийся по круговой орбите КА получает возмущение радиус-вектора, со-

храняя при этом значение скорости, которое он имел до возмущения. Но

это как раз то условие, при котором вычисляются частные производные
от элементов орбиты по дг, например, производная да/дг, найденная в

разд. 8.3. Поэтому возмущение большой полуоси и периода КА можно

найти по формулам (8.23) и (8.24) соответственно:

6а = 2 • ДЛ; 6Т ■

ЗТ

2а
6а\ Т=2тгд

l(Re + ho)*

Из этих соотношений получаем

67Г
Л/1

Для VK? = 7,5 км и А/г = 15 км получаем ST « 38 с. Следователь-
но, отклонение по высоте на 15 км приведет к тому, что КА на реальной

орбите за виток отстанет от расчетного номинального положения на 38

с, или на 38 с-7,5 км/с = 285 км.

Обратим внимание еще на одно интересное обстоятельство. В неко-

торой т. М круговой орбиты реализовалось возмущение высоты ДА км,

из чего последовало Аа = 2Ah км. Но такое изменение большой полу-
оси возможно, только если после приложения возмущения Ah орбита
стала эллиптической, и в точке Ма, противоположной т. М, ее откло-

нение от круга равно ЗДЛ км(!) (рис.
11.19). Тогда действительно

ЗАЛ км
Д/*км

Рис. 11.19. К решению зада-

чи 8.1

Аа = (Ah + ЗДЛ)/2 = 2Ah км.

Таким образом, после приложения

возмущения Ah орбита становится не

круговой с высотой (Re + ДЛ), а элли-

птической с перигеем (Re + Ah) и апоге-

ем (Re -f- ЗД/i). И большая полуось уве-
личивается не на Ah, как можно было

бы ожидать из-за превышения высоты в

точке выведения, а на 2Ah. За счет чего

же орбита стала эллиптической?
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Рис. 11.20. К задаче 8.2: 1 — положе-

ние, в котором находится верхний КА в

момент to\ 2 — положение, в котором на-

ходится верхний КА через один оборот
нижнего КА (в момент to + Тн); аь, VD,
Ть — большая полуось, скорость и пери-

од верхнего КА; ан, VH, Тн — большая

полуось, скорость и период нижнего КА

Вернемся к условию задачи. Там сказано, что система регулиро-

вания скорости БР обеспечила в точке выведения расчетное (для высо-

ты го) значение скорости Vo, но высота точки выведения оказалась на

А/i больше расчетной. Но ведь скорость на круговой орбите высотой

(го + А/г) меньше, чем на круговой орбите высотой го. Следовательно, в

момент выведения на высоте (ro + A/i) БР будет иметь избыток скорости

Этот избыток скорости, естественно, приводит к увеличению боль-

шой полуоси, которое можно вычислить по формуле (8.22'), положив

6Vn = AV:

Vo Vo 2 г0

В результате это изменение большой полуоси за счет избытка скоро-
сти плюс изменение вследствие превышения высоты точки выведения

и дают Аа = 2A/i. Значит, если уж ракета вывела КА на более вы-

сокую орбиту, то надо было бы слегка «притормозить», чтобы орби-
та осталась круговой.

Задача 8.2. Прежде всего отметим, что при некоторой внешней

схожести ситуации с КА в этой задаче и в задаче 8.1 принципиально

различные. В задаче 8.1 можно считать, что речь идет о двух КА, распо-
ложенных один над другим (разность высот А/г), но при этом скорости

аппаратов равны (круговой скорости нижнего КА). В результате верх-
ний КА будет иметь эллиптическую орбиту, большая полуось которой на

2A/i больше большой полуоси круговой орбиты нижнего КА (рис. 11.20).
В настоящей задаче КА также расположены друг над другом, но их

скорости соответствуют круговым орбитам, на которых они находятся.

Так как высоты орбит отличаются на ДЛ, то будут отличаться периоды

и круговые скорости КА. Поэтому, когда нижний КА совершит один

оборот по своей орбите, верхний КА отстанет от него на расстояние AL

по дуге своей орбиты. Найдем AL.

12 Зак. 13
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Обозначим ДЛ = ав
—

ан = rB
—

rH, AV = VH — VB. Тогда значение

AL может быть найдено из выражения

AL = 2тггв - VBTH = 2тг(г„ + ДЛ) - (VH - AV)TH.

Учитывая, что 2тггн = VHTH, получаем

AL = 27rAh-AVTH.

Найдем AV при изменении высоты орбиты на ДЛ. Круговая ско-

рость КА V = y/fi/r. Отсюда получаем In V = 0,5(ln/i — In г). Диф-
ференцируя, получаем

AV
_ _1 Аг

_

1 АЛ
~"

~2~ ~~2~Г'

Следовательно, AV можно записать в виде

АТ_
1ДЛ ПЛАН

AVnVH- = J~—•

1 rH \j гн 1гн

Период нижнего КА

Т„ = 2жу/^1.
Выполнив перемножение AVTH, для AL получим

AL = 2nAh - AVTH = ЗтгД/i.

Для ДЛ = 1 км получаем AL = 9,42 км. Таким образом, при

разнице высот 1 км верхний КА отстанет от нижнего (за время одного

витка нижнего КА) примерно на 10 км. Для ДЛ = 15 км получаем

AL = 141 км (сравните с результатом задачи 8.1). Обратите внимание

на довольно неожиданный результат: AL не зависит от высоты орбит
КА и определяется только разницей высот ДЛ.

Задача 8.3. Найдем время начала витка после совершения спут-

ником п = 1, 2, 3, 4 и т.д. оборотов:

п = 1

п = 2

п = 3

п = 4

*! = t0 + (To-AT);
t2 = to + (To - AT) + (To - 2ДТ);
*з = *о + (То - AT) + (То - 2ДТ) + (То - ЗДТ);
U = to + (То - AT) + (То - 2ДТ) + (То - ЗДТ) + (Т0 - 4ДТ).

Рассуждая аналогично, получаем, что КА завершит свой n-й ви-

ток в момент времени

tn = to + (То - AT) + (То - 2АТ) + (То - ЗДТ) + ... + (Т0 - пАТ) =

= to + пТо - ДТ(1 + 2 + 3 + ... + п).
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Таким образом, время завершения тг-го витка, или, что то же са-

мое, время начала (п -f 1)-го витка

m
п(п + 1) Агтп

tn = t0 + пТо -
V

2
JAT.

Следовательно, п витков ИСЗ совершает за время

пТо - П(П2+1)АТ.
Изменение периода за виток AT фактически задает темп падения

высоты Ат — величину, введенную в разд. 8.4 для описания атмосфер-
ного торможения КА в полете. Используя это определение можно сфор-
мулировать основной вывод из решения задачи 8.3:

При постоянном темпе падения высота орбиты понижается про-

порционально времени полета (количеству витков полета п), а сме-

щение времени прихода КА в некоторый восходящий угол нарастает

пропорционально квадрату времени полета до этого узла.

Задача 8.4. Смещение долготы восходящего узла 6Q, фазового
положения КА 6и и трассы <5А, вызванные падением высоты орбиты
за счет атмосферного торможения за время Т, могут быть найдены из

формул (8.42), в которых принято 6а(0) = 0:

Период орбиты 7^р = 5801 с, большая полуось а^ =■ 6378,14+600 =

6978 км, темп падения высоты Лт = —0,01 км/виток = —17,24 •

10~7 км/с, Т = 500 витков = 500 • 5801 с = 0,29 • 107 с Орби-
тальная угловая скорость КА ujkan = 27г/7^р = 0,00108 рад/с; ско-

рость прецессии равна угловой скорости годового движения Солнца:

LjnpH
= 1,99106 • 10~7 рад/с, так как орбита солнечно-синхронная; угло-

вая скорость вращения Земли о;з = 7,29 • 10""5 рад/с. Для этих дан-

ных получаем

7 ■ 1,99106 ■ 1Q-7 ■ 17,24 ■ 10"7 ■ 0,292 ■ 1014 • 57.29578
_

2-6978-2
"~

'

Смещение фазового положения КА за указанное время

3 • 0,00108 • 17,24 • 10"7 - 0,292 • 1014 • 57,29578 ЛГ ло0

Ьи —
^ ^.^ ^

= 96,43 .

2•6978 • 2

12*
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-^у-^тр

Рис. 11.21. Расположение узла трассы во вращающейся гринвичской системе ко-

ординат

Смещение трассы КА

3 -7,29 -Ю-5 -17,24 •10"7■
6Х = 0,292 • 1014 • 57,29578

2•6978 • 2
= 6,51°

Задача 8.5. В разд. 8.5 показано, что при увеличении высоты ор-

биты по отношению к номиналу трасса смещается к западу, следова-

тельно, для смещения трассы к востоку надо высоту орбиты уменьшить.
Из формулы (8.42) при пренебрежении атмосферным сопротивлением

находим выражение, связывающее начальное возмущение бао и смеще-

ние трассы 6Х за время t:

6Х = --из 1,
2 ajv

откуда следует

бао = —

2адг<5А

За>з<

Из условий задачи следует, что адг = 6378,14 + 675
6Х = 1°/57,3 рад, w3 = 7,29 • 10"5 рад/с, t

Отсюда получаем

7053,14 км,

14ТДР = 14 • 5891 с.

бао = —

2-7053,14.1

57,3 -3-7,29 -Ю-5 -14-5891
= —13,6 км.

Задача 8.6. Задаем высоту ССО Л. Находим период орбиты ТДР.
Рассмотрим рис. 11.21. Предположим для определенности, что в момент

п = 0 ось Ху системы координат № 1, Хгр системы координат № 2 и

т. А (восходящий узел орбиты) совпадают (рис. 11.20).
Некоторое время (п витков) КА совершает полет по орбите. За счет

прецессии восходящий узел А ССО смещается к востоку и занимает по-

ложение, определяемое углом ф\ = иПрТдрп. Ось Хгр, вращаясь вместе

с Землей, переходит в положение, определяемое углом у?2 = изТщ>п.
Следовательно, в гринвичской системе координат узел орбиты будет за-

нимать положение, определяемое углом <ру3ла(гс) = (р2
—

¥>ь Если по-
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Рис. 11.22. Зависимость с = /(п) для орбит разной высоты

лучившийся угол больше 27Г, то целое число оборотов исключаем. Зна-
чение ^узла(я) заносим в массив А{\ : п). Значения массива А{\ : п)
упорядочиваем по возрастанию. Затем пары соседних значений <£>узЛа
массива А{\ : п) сравниваем. Наибольшая разность этих двух значений

и есть «окно» с(п) — максимальное расстояние между узлами трассы,

реализовавшееся к моменту п. Запоминаем его.

Указанную процедуру повторяем для последовательно возрастаю-

щих п. Полученные результаты позволяют построить зависимость вели-

чины «окна» с(п) от полетного числа витков КА.

На рис. 11.22 указанная зависимость построена для ССО высотой

Д* = 539,6 км (орбита кратности 10i) и орбит, отличающихся от нее по

высоте на ±13 км. Стабилизация величины с{п) наступает при времени,

равном периоду кратности орбиты. При этом cq = 2-irRe/(nncN -f rri).
Интересно получить аналитическое решение этой задачи. Тем, кто

захочет это сделать, рекомендуем сначала подумать над ее упрощен-

ным вариантом:

«На числовой оси имеем множество Мо, состоящее из точек, распо-

ложенных на расстоянии а друг от друга. Сместим множество Mq вправо
на расстояние /, получим множество М\, состоящее из точек множества

Mq и точек смещенного множества. Определим величину Ai, равную

максимуму расстояния между соседними точками множества М\. Ка-
ково будет Ап после п смещений?»

Задача 8.7. Из разд. 8.6 следует, что для построения требуемых
диапазонов можно воспользоваться рис. 8.5. На оси абсцисс выделим

диапазон D = (—4,1;+4,6) около высоты рассматриваемой опорной ор-
биты ft* = 659,9 км, обеспечивающей полное покрытие. В этом диа-

пазоне высота полета КА может меняться из-за динамических опера-

ций на КА и снижения высоты вследствие атмосферного сопротивле-
ния. Если в D найдется точка, лежащая выше точки, изображающей
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Рис. 11.23. Построение диапазонов D и А
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Рис. 11.24. Зависимости с = /(п) для некоторых орбит из диапазонов D \л А

опорную орбиту, то на орбите из данного диапазона произойдет нару-
шение полноты покрытия. В выбранном диапазоне D все точки лежат

ниже точки, изображающей опорную орбиту, следовательно, орбиты из

данного диапазона полноты покрытия не нарушат (у них размер «окна»

меньше, чем у опорной орбиты).
Точки, лежащие выше точки, изображающей опорную орбиту, име-

ют со = f(N,h) большее, чем у опорной орбиты, и поэтому на них

может произойти нарушение полноты покрытия. Из рис. 8.5 следует,
что орбиты (Л = 648,6 км кратности 4з) и (/i = 675,1 км кратности Зг)
обладают таким свойством. Следовательно, перехода КА на указанные

орбиты из диапазона Л = (—11,3:4-15,2) допускать нельзя, так как при

этом произойдет нарушение полноты покрытия (рис. 11.23). График
зависимости с = f(n) для указанных орбит приведен на рис. 11.24.

Задача 8.8. Орбита класса «14» двухсуточной кратности имеет
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высоту Л* = 729,1 км, nj$ = 14 • 2 + 1 = 29, с*0 = 2тгЯе/п5 = 1382 км.

Полоса обзора БИК КА шириной 6Э = 1382 км обеспечивает полное по-

крытие на этой номинальной орбите за двое суток. Вследствие коррек-

ции высота орбиты повышается примерно на 4,1 км, т.е. КА переходит

на орбиту h = 733,2 км. Формула (8.47) позволяет установить, что та-

кое изменение высоты номинальной орбиты соответствует изменению

z* = m*/N* = 0,5 на

3 (14 + 0,5)-4,1
_6Z~

"2(6378,14 + 729,1)
~-°'01255-

Следовательно, новой орбите соответствует число

z = 0,5 - 0,01255 = 0,4875 « 39/80.

Таким образом, новая орбита имеет кратность К = 80зэ- Для этой

орбиты имеем щ = 14 • 80 + 39 = 1159, со = 27гДе/^о = 34,5773 км.

Чтобы на орбите высотой h = 733,2 км кратности К = 80зэ обеспечива-
лось полное покрытие за двое суток, необходимо иметь относительную

ширину полосы обзора (см. выражение (5.31)):

6Э = — + \т - N/2\ = 80/2 + |39 - 80/2| = 41.

Тогда полоса обзора будет иметь ширину

Ьэ = 6эс0 = 41 • 34,5773 = 1417,7 км.

Следовательно, полоса обзора должна быть увеличена на 1417,7 —

1382 « 36 км.

Задача 9.1. Будем считать, что полет КА происходит в идеальных

условиях задачи Циолковского. Космический аппарат совершает первую

коррекцию. Обозначим его начальную массу перед коррекцией moi, a

после коррекции
—

mKi, скорость истечения продуктов горения из со-

пла двигателя — с. Тогда скорость, которую наберет КА в идеальных

условиях, определяется формулой Циолковского:

V\ = —с In —~ = —c\n(uKi).
m0i

Скорость, которую наберет КА во время второй коррекции,

V2 = -с In —— = -cln(/iK2).
ТО02

Скорость, которую получит КА в результате этих двух коррекций в иде-

альных условиях, будет суммой скоростей V\ и V^:

Vs = —cm cln = —cm = —c\n[fiKifiK2).
^01 ГО02 moi тог
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Произведение /iKi/iK2 обозначают /zKs и называют суммарной относи-

тельной массой. Если mKi = тог, то

^kS = А«к1/*к2 = гпк2/то1 = 1 - (mTi + тт2)/то = 1 - mTS/m0)

где mTi и тТ2
— массы топлива, сгоревшего во время первой и второй

коррекций соответственно. Теперь можно записать

Ve = -cln/iKs = -cln(l - mTs;/mo). (11-3)

В случае п коррекций — все аналогично.

В левой части соотношения (11.3) (повторяем, что получено оно для

идеальных условий) стоит сумма скоростей Ve, полученных аппаратом
во всех коррекциях. Правая часть — функция от числа /iK£, которое

определяет массу топлива, требуемую для набора скорости Ve- Соот-
ношение (11.3) читается в обе стороны. Конструктор, проектируя КА,
читает это равенство справа налево. Он определяет весовые соотноше-

ния, размеры баков, количество топлива и в конечном счете находит

/iK£. Зная /1ке. он находит Ve, т.е. определяет маневренные возмож-

ности КА. Баллистики читают это равенство слева направо. Зная схе-

му полета, они для каждого заданного изменения траектории находят

требуемую скорость, которая такое изменение траектории производит.

Сумму всех требуемых скоростей AVTp делают левой частью равенства

(11.3). Теперь из (11.3) находят /iKE. а вслед за ним и массу топлива,

которую должен нести аппарат, чтобы выполнить задачу полета.

Чтобы учесть отличие реальных условий полета от идеальных усло-

вий Циолковского, к сумме требуемых скоростей в левой части (11.3)
добавляют поправки АКютерь (их называют гравитационными поте-

рями и потерями на управление). Получившаяся в левой части ра-

венства скорость называется суммарной характеристической скоростью

Vxs = Al^rp + АКютерь- Заметим еще, что в первом приближении ско-

рость КА после маневра определяется как геометрическая сумма орби-
тальной скорости и скорости маневра, рассчитанной по формуле Циол-
ковского. Но, повторяем, это можно делать только в тех случаях, когда

скорость, найденная по формуле Циолковского, может воспринимать-

ся как изменение реальной физической скорости КА. Это возможно,

например, при исполнениии коррекции двигателями большой тяги.

Задача 9.2. При выведении КА на ССО высотой h км большая

полуось и наклонение орбиты сформировались с отклонениями от но-

минальных значений 6а = 15 км и 6i = 2'. Требуемая характеристиче-
ская скорость для восстановления солнечной синхронности путем кор-

рекции большой полуоси орбиты

AV(a) _ Мг'в - <$qBl
ay

Если корректировать наклонение орбиты, то требуемая характеристи-
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Таблица 11.5

h, км

517

892

ДУХ(,), м/с

3,16
4,16

ЛУх(а), м/с

3,45
3,75

AVX(">, м/с |
12,69
11,95

ческая скорость

AV(i) _
\SiB-6aB/ai\

iv

Чтобы восстановить номинальную орбиту, надо скорректировать и

наклонение и большую полуось. Это потребует характеристической ско-

рости

AVW =

Используя приведенные формулы, найдем требуемые характеристиче-

ские скорости коррекций. Значения производных a,-, ay, iv возьмем из

табл. 9.2. Результаты соберем в табл. 11.5.

Данные табл. 11.5 иллюстрируют теорему о коррекции солнечной

синхронности орбиты: у орбиты высотой 517 км целесобразно коррек-

тировать наклонение, у орбиты высотой 892 км — большую полуось.

Формула (9.12) дает грубую оценку требуемой для восстановления сол-

нечной синхронности характеристической скорости:

АУхссо - |26tB - 0,5<5ав| = 3,5 м/с.

Задача 9.3. Скорость, которую получает ракета, двигаясь под дей-

ствием тяги в бессиловом поле, называется идеальной. Ее величина за-

дается формулой Циолковского (9.1), что позволяет выразить текущую

кинетическую энергию ракеты как функцию цк = т/то:

mV2 т т0 2 2 т0с2 2
Е =

—^—
= —с (1п//к) = ——-/хк1п /хк,

Z то Z 2

где т — текущая масса ракеты, с — скорость истечения продуктов го-

рения топлива из сопла двигателя. Для нахождения /iKf доставляющего

экстремум кинетической энергии ракеты, рассмотрим уравнение

dE тос2„ о
л1 ч

;^
= —0"V+2ln*) = 0.

Отсюда получаем ln/iK = —2. Следовательно, максимум кинети-

ческой энергии достигается при /i = l/e2. или. используя определе-

ние /iK, при гп/гпо = 1/е2. Текущая масса ракеты m
= mo

— га^ду,
следовательно,

т^ду
_

1

т0 е2'

6ав

av
+

SiB

iv
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Из этого выражения находим время работы двигателя:

Задача 9.4. В разд. 9.1 показано, что для импульсного изменения

наклонения круговой околоземной орбиты на 1° требуется характеристи-

ческая скорость порядка VXT? ~ 130 м/с. Из формулы (9.1) следует, что

c^-V
т0

Отсюда, учитывая, что тт = га^ду, получаем

VXTpm0
mT = miду

= -

.

с

Из последнего выражения получаем время работы двигателя:

*ДУ
cm

Для нахождения массового расхода воспользуемся приведенным в

разд. 9.1 выражением для тяги реактивного двигателя Р = с—г-

dt

для времени работы двигателя получаем

Ухтршр 130 • 8000
ЬтУ = £— = = 354 с « 6 мин.
д

Р 300-9,8

Задача 9.5. Воспользуемся формулой (9.18):

2 a>N rX АтТф
"Зс^Тф

. Тогда

Sao =■ — ——^т~^^тр

Из табл. 5.2 убеждаемся, что орбита высотой 570 км — это орби-
та класса «15» односуточной кратности. Иначе говоря, 15 витков на

этой орбите КА совершает ровно за одни сутки, т.е. Тф = 1 сут-
ки. Скорость вращения Земли 361 °/сутки. Большая полуось орбиты

ан = Де + 570 = 6378,14+570 = 6948,14 км, требуемое смещение долго-

ты трассы <5Атр = 111 км/Re • 57,29578 = 1°. Падением высоты орбиты
за 1 сутки можно пренебречь, т.е. Ат = 0.

По формуле (9.18) получаем

2 6378,14 , „ 0

'в0 = -з1бГТ"1
= 11'8км-

Следовательно, для смещения трассы к востоку необходимо высоту но-

минальной орбиты понизить на 11,8 км. Характеристическую скорость



Решения задач 187

(на подъем и спуск КА) найдем из соотношения (9.19):

ay 2адг

Так как круговая скорость

VKpN = y/fi/aN = л/398601/6948,14 = 7,574 км/с,

то суммарная характеристическая скорость

2-11,8-7,574
Кх =

2-6948,14
= 12'9 М/С-

Задача 9.6. Эта задача имеет те же исходные данные, что и за-

дача 9.5, но предполагает использование схемы с одноразовой коррек-
цией высоты. Поскольку требуется смещение трассы к востоку, то из-

менение положения трассы происходит за счет естественного падения

высоты орбиты вследствие атмосферного торможения. Высота орбиты
снижается до тех пор, пока смещение трассы станет равно заданному.

В этот момент производится поднятие орбиты до номинальной высо-

ты (см. выражения (9.20)-(9.22)).
Требуемое повышение высоты орбиты

. 4aN\AT6\Tp\ /4 6948,14.0,015.1 ....

6атр = Уз "з

=

V з зй
= °'620 км*

Требуемое время, в течение которого корректируется отклонение трассы,

6*тр = -6а0/Ат = 0,620/0,015 = 41,3 суток.

Требуемая характеристическая скорость (см. выражения для про-

изводных (8.23) и (8.33)):

т/ \6ao\VKpN 0,620.7,574
Кх =

-2^-
=

2.6948,14
= °'338 М/С'

Требуемая характеристическая скорость получилась небольшой. Но это

стало возможным за счет длительного времени фазирования.

Задача 9.7. Требуемая зависимость задается соотношением (9.23)
(рис. 11.25):

6а0 = J*«J!}^M =
***\М*Ьп/2)\

= f{6Xm/2y
у 3 и3 уЗ cj3

Задача 9.8. Поддержание орбиты производится в соответствии с

циклом, показанным на рис. 11.26.

Характеристики коррекции поддержания орбиты вычисляются по

формулам (9.23). Данные расчетов приведены в табл. 11.6. В последней
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8aQ, км

о
г.

1

I 12 3

|±SAm/2|, град

Рис. 11.25. К задаче 9.7

(Лт = -0,05 км/сут)

5а К
^0**

/^(

-'V
Н
N

■

*

■^

Г 5а0
т ^

+г 5

Рис. 11.26. Цикл поддержания
орбиты

Таблица 11.6

Параметры коррекции поддержания орбиты при 5Ат/2 = ±1°

Ат, км/сут

Sao, км

Г„, сут

Vx, м/с

^хЕ. М/С

-0,015

0,884

117,9

0,942

2,918

-0,050

1,614

64,6

1.72

9,726

-0,100

2,283

45,7

2,433

19,452

-0,200

3,228

32,2

3,441

38,903

Таблица 11.7

Параметры коррекции поддержания орбиты при 5Ат/2 = ±2°

Аг, км/сут

5ао, км

Т„, сут

Vx, м/с

^хЕ, М/С

-0,015

1,250

166,7

1,333

2,918

-0,050

2,283

91,3

2,433

9,726

-0,100

3,228

64,6

3,441

19,452

-0,200

4,565

45,7

4,866

38,903

строке таблицы дана суммарная характеристическая скорость коррекции

поддержания орбиты за год, вычисляемая по формуле

т/ 365т/ /Ке = -^r-Vx м/с.

Для сравнения в табл. 11.7 приведены данные такого же расчета для

6Хт/2 = ±2°.

Из таблиц следует, что суммарные затраты характеристической ско-

рости на поддержание орбиты за год, не зависят от параметров цикла

бао и <5Ат/2, и определяются только темпом падения высоты АТ.

Задача 10.1. Используя Астрономический Ежегодник или алго-

ритм, приведенный в гл. 6, находим прямое восхождение ас и скло-

нение Солнца 6с на 0h даты 16.04.2003: ас = 23,7°, 8С = 9,9°. Для
П = —21,3° по формуле (6.3') находим местное время прохождения

восходящего узла

шпт
= (Q - ас) + 12h = (-21,3° - 23,7°)/15 + 12h = 9h.
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По формуле (6.5) находим угол ме-

жду вектором Солнца и плоскостью ор-

биты (3 и 45° и угол между вектором

Солнца и нормалью к плоскости орбиты
(3N = 90° - 45° = 45°. Для h = 675 км

найдем угол /3* (формула (6.11)):

я*
. 6378,14

р = а

и, град
/ я

180

6378,14 + 675
64,7°

Теперь найдем угол тени на орбите (см.
выражение (10.1)):

<рт = arccos

'cos 64.7°

\ cos/3 J

arccos

/cos 64.7° \

V cos 45° J
= 52.9°. Pj=15,09° 30

Рис. 11.27. К ре-
шению задачи 10.1

Так как угол (3 = 45° > 30°, то интегриро-

вание в (10.13) производится от и = 0° до начала участка тени на орбите
(область ///на рис. 11.27). Следовательно и* 180° <рг = 127,1°.

Средневитковое значение коэффициента мощности

р°Р' = -Е{и\М = is(127,le,45e).г
7Г 7Г

В соответствии с (10.18) интеграл в последнем выражении может

быть представлен как:

£(127,1°,45°) = 2£(90°,45°) - £(52,9°,45°).

Пользуясь таблицами эллиптических интегралов [17,18], находим зна-

чение

£(127,1°,45°) = 2 • 1,3506 - 0,864 = 1,837.

Таким образом, р°Р1 = 1,837/тг = 0,5847.
Теперь рассмотрим случай Q = 4,75°. Выполняя вычисления анало-

гичные проделанным выше, получаем тщ
= 10,73h, /3 = 20°, /?лг = 70°,

/3* = 64,7°, <рт = 63°. Так как /3 = 20° < 30°, то область интегриро-
вания при вычислении интеграла (10.13) будет состоять либо из одного

отрезка, если (3 ^ /3\, либо из двух, если (3 > (3\. Для выяснения этого

обстоятельства найдем угол /?i. Из табл. 10.1 для h = 675 км получаем

/?i = 15,09°, следовательно /3 = 20° > ft = 15,09°. Таким образом,
(3 принадлежит области // на рис. 11.27, и отрезок интегрирования со-

стоит из двух участков. Первый — от и = 0° до и = и^. Значение
u*Q находим по формуле (10.16):

'

ч/З
'

2 cos 20°
и„ = arcsin = 67,16°
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Второй участок
— от и = 180° - и*а = 112,84° до и = тг

-

<рт = 180° -

63° = 117°. Таким образом суммарный интеграл

£s = £(67,16°, 70°) + [£(117°, 70°) - £(112,84°, 70°)].

Используя соотношения (10.19), получаем

£s = 2£(67,16°, 70°) - £(63°, 70°) = 2 • 0,959 - 0,921 = 0,997.

Средневитковый коэффициент мощности р°*? = 0,997/я- = 0,3174.
И, наконец, рассмотрим последний случай П = 23,7°. Получаем

тщ = 12\ /3 = 1,4° к 0°, /?лг = 90°, /?* = 64,7°, <рт = 64,7°. Так
как /3 = 0° < /?i = 15,09°, то /3 принадлежит области / на рис. 11.27, и

отрезок интегрирования будет состоять из одного участка
— от и = 0°

до и = и^. Значение и*а равно:

• I ^ \ АПО
ип = arcsm

—- = 60 .

а

у 2 cos 0° J
Средневитковый коэффициент мощности

р°£ = £(60°, 90°)/тг = 0,8660/тг = 0,2757.

Таким образом, для нескольких орбит найден средневитковый ко-

эффициент мощности для оптимальной одноосной ориентации солнеч-

ной батареи, у которой ось поворота коллинеарна продольной ости КА,

находящегося в режиме орбитальной ориентации. Такая ориентация СБ

может быть достигнута и в случае ее неподвижного закрепления на кор-

пусе КА, только в этом случае сам КА должен отработать найденную

оптимальную программу как программный разворот по крену.

Задача 10.2. Орбита полностью освещена Солнцем, если угол ме-

жду вектором Солнца и плоскостью орбиты ^удовлетворяет неравенству

/?>/?*= arcsin(tfe/(#e + Л)),

где Re = 6378,14 км; угол /?* определен равенством (6.11).
При выполнении этого условия угол тени срТ = 0°. Средневитко-

вый коэффициент мощности найдем по формуле (10.19) для случая

30° </К 90°:

г
7Г 7Г

В формуле учтено, что /3N = 90° - /3 и £(0°,/?лг) = 0. Значения р°&
приведены в табл. 11.8. Отметим, что значения р°?ь в данном случае от

высоты орбиты не зависят. Важно лишь, чтобы рассматриваемые значе-

ния (3 удовлетворяли условию /3 ^ P*(h). Для справки в табл. 11.9

приведены значения (3*(h).
Задача 10.3. Предположим сначала, что тень на витке отсутству-

ет. В этом случае СБ будет работать на витке, начиная от угла и = 0°
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Таблица 11.8
Значения средневиткового коэффициента мощности при оптимальной

одноосной ориентации СБ на полностью освещенной орбите

Р, град

opt
Рс?

58

0,9256

62

0,9424

66

0,9573

70

0,9701

74

0,9807

78

0,9891

82

0,9951

86

0,9988

90 1

1.0

h, км

Р*, град

400

70,22

500

68,02

Значения угла

600

66,07

675

64,73

Р* = 1(h)

700

64,30

800

62,69

Т

900

61,20

а б л и i

1000

59,82

да 11.9

1200

57,32

Рис. 11.28. Средневитковый

коэффициент мощности при 7 = const

на витке: 1 — р£р = /(/?, 7, и* ); 2 —

Plp = Д/?,7,<);3-рс>р =

/(/?,7,и*); h = 675 км; Р = 35°
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Угол установки СБ, град

до угла и = иа, при котором угол падения солнечных лучей а станет

равным 60°. График 1 на рис. 11.28, построенный по формуле (10.20),
показывает изменение р*р как функции угла у установки СБ. Заметим,
что при у = 35° = /3 и и = 0° плоскость СБ ортогональна направле-
нию солнечных лучей (т.е. а = 0°), однако р* сравнительно мал. Это

является следствием того, что угол а при движении КА по витку орби-
ты быстро увеличивается до 60° и СБ перестает работать. Увеличение
угла у приводит к росту и* , увеличению времени работы СБ на витке

и соответствующему росту р*р. Наконец, при у = 85° угол и*а
— 180°,

т.е. а < 60° на всем витке орбиты. Для этого у имеем р*р = 0,5714.
Дальнейшее увеличение у до 90° практически не изменяет р£р (на гра-

фике мы видим «полочку»).
Теперь предположим, что СБ работает при любых углах 0° ^ a ^

90° и перестает работать только при входе КА в тень Земли. В этом

случае в формуле (10.20) надо положить и* = и* = 121,41° для за-

данного Р = 35° (см. выражение (10.15)). Величина р* теперь будет
функцией только у; на рис. 11.28 это кривая 2.

В действительности, СБ на витке перестает работать при достиже-

нии угла и* = min{tz£,if*}. Этому случаю соответствует кривая 3 на

рис. 11.28. Из характера кривых 1 и 2 следует, что максимум кривой
3 будет достигаться в точке пересечения кривых 1 и 2, т.е. при таком

7, при котором момент достижения углом а значения 60°, совпадает с
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-щО 360

Даты года, сутки

Рис. 11.29. Угол р между векто-

ром Солнца и плоскостью орбиты
для местного времени прохождения

восходящего узла тщ
= 6h,...,12h

моментом входа КА в тень Земли. Этот угол определен соотношением

(10.23): 7 — 7i = 81,03°. Средневитковый коэффициент мощности

р* = 0,4168. Приведенные рассуждения справедливы для заданно-

го (3 — 35°. Для других (3 «механизм» возникновения экстремума по

углу 7 может быть иным.

Задача 10.4. На рис. 11.29 даны зависимости угла /? между векто-

ром Солнца и плоскостью орбиты как функции даты года и местного вре-

мени прохождения восходящего узла, построенные по выражению (6.5).
Пусть тп| = 8h. Из рис. 11.29 следует, что для тщ

= 8h угол

/3 меняется в пределах /3 = 46,95...60,33°. Из рис. 10.8 следует, что

величина р*р при у = const есть возрастающая функция угла /?. Сле-
довательно, наихудшей по энергетике будет дата, когда угол (3 будет
наименьшим. Поэтому в качестве расчетного принимаем угол установ-

ки СБ 7optt обеспечивающий max р* для (3 = 46,95°. Это значение /3
принадлежит области /// на рис. 10.9. Из соотношений (10.27) следует,
что для указанного /3 угол 7opt ищется по формуле

tg7oPt = tg 46,95°-^.
Из формулы (10.15) для /?* = 64,73° и /3 = 46,95° следует и* =

128,71°. Отсюда получаем 7oPt
= 72,02° и pPac4(8h) = 0,5494. Расчет

для тщ
= 6h и тщ = 7h аналогичен вышеприведенному.

Теперь рассмотрим значение тщ
= 9h. Из рис. 11.29 следует, что

для тщ
= 9h угол /3 меняется в пределах (3 = 35,90...45,57°. Наимень-

шее значение р*р будет при /3 = 35,90°. Это значение (3 принадлежит

области // на рис. 10.9. Для указанного /3 имеем u* = u*a = 121,8°, угол

7opt
= 7i и определяется по соотношению (10.23):

7oPt = 71 = 79,64°; p?aC4(9h) = 0,4297.

Значениям тщ ^ 9,5h соответствуют (3 < 30°. Эти значения /3
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Таблица 11.10

Энергетические характеристики ССО h = 675 км; г = 98,087°, /?* = 64,73°

тщ

Ртах, Град

Ртхп. ТРЭД

и*, град

lopt, град

ррасч

6h

90,00

58,47

144.72

82,01

0.692

7h

75.15

55,23

138,47

79.22

0.6433

8h

60.33

46,95

128,71

72

0,5494

9h

45.57

35,90

121,8

79,64

0,4297

9,5h

38,24
29,80
76,79
47,16
0,3381

10h

30,97
23,47
68,79
34,92
0.3103

10,5h

23,84
16,96
64,18
24,47
0,2925

llh

16,92
10,32
61,46
14,64
0,2816

12h

3,21
0

60

0

0.2757

Рис. 11.30. Положение связанной с КА системы координат х^и^г в исход-

ной неподвижной системе I°J°K0 после разворота КА на угол рысканья v

принадлежат области I на рис. 10.9. Данные расчетов приведены в

табл. 11.10.

Задача 10.5. Предварительно освежите в памяти сведения о ма-

трицах поворота (точнее, о матрицах перехода между прямоугольными
системами координат), которые изучаются на первом курсе вуза. Для
решения задачи используем тот же подход, что и в разд. 10.1. Обратим-
ся к рис. 11.30, который в упрощенном виде повторяет рис. 10.1. Угол

и определяет текущее положение системы координат xj'yjzj, связанной

с центром масс КА, в исходной неподвижной системе I°J°K0 с орта-
ми 1°, J0, К0. Следуя условиям задачи, положим, что КА совершил

разворот по рысканью на угол и (вокруг оси xj против часовой стрел-

ки), в результате чего связанная система координат xj'yjzj перейдет в

систему X2,ij2z2- Вектор нормали к панели СБ тг, жестко связанный с

КА, после разворота КА займет некоторое новое положение. Определив
его координаты в системе координат I°J°K°, можно найти угол а ме-

жду вектором направления солнечных лучей s° и вектором тг. А зная

угол а, можно определить средний за виток коэффициент мощности,

что фактически и требуется в задаче.

Далее, для упрощения записи, будем использовать следующие обо-

значения для введенных систем координат: базис I°J°K0 обозначим I,
базис x?-y?z? — Ei, базис х^-у^ — Е2.

13 Зак. !..;
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Приступая к решению, прежде всего найдем Ti — матрицу пере-

хода от системы I к системе Ei:

Т, =
(x?,I°) (x?,J°) (х?,К°)
(ч,?,1°) („°,J°) (tf.K0)
(Z°,I°) (*°,J°) (z°,K°)

COS1X

-sin и

0

sin и

cos и

0

0

0

1
(11-4)

С использованием матрицы Ti координаты вектора тг в базисе Ei могут
быть выражены через его координаты в базисе I в виде:

Теперь найдем Т2

тгЕ1 = Тцгг/. (11.5)

матрицу перехода от системы Ei к системе Е2:

т2 =
1

0

0

0

COSI/

— sin v

0

sin v

COSI/

(11.6)

С использованием матрицы Тг координаты повернутого вектора тъпов

в системе Ei могут быть выражены через координаты неповернутого
вектора тг в той же системе координат Ei в виде:

__ПОВ ППТ„

тгЕ1 - 12тгЕь (11.7)

где Т£ — транспонированная матрица Т2. Заметим теперь, что из со-

отношения (11.7) следует

__ ПОВ гтл лгл ПОВ

тгЕ1 _ 1iti7 ,

Подставляя выражения (11.8) и (11.5) в (11.7), получаем

TmJ0» = TfTm/,

(11.8)

откуда следует

^пов = TTTTTiTi/ _ Атг/ (11.9)

При получении выражения (11.9) использовалось свойство ортого-

нальных матриц (которыми являются матрицы поворота): «обратная
матрица равна транспонированной».

Соотношение (11.9) позволяет найти координаты вектора нормали

к панели СБ в исходной системе координат I после того как КА пере-
местился из т. О в т. 1 (рис. 11.30) и затем развернулся по рысканью

на угол v. Используя соотношения (11.4) и (11.6), найдем матрицу

оператора поворота А

А = T^T^Ti =

cos2 и -f sin2 и cosi/ cositsinu(l — cosj/) sin и sin v

cos i/sin u{\ — cos i/) sin и -f cos2 и cos v — cos u sin j/

— sin г/sinu sin v cosu COSI/
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Вектор тг в системе I имеет координаты (см. разд. 10.2):

тг/ = || cos 7 cos гх, cos 7 sin г/,
— sin -y[|T.

Теперь, в соответствии с (11.9) можно найти координаты вектора тгп

в системе I:

^пов _
cos и cos 7

— sin и sin 7 sin v

sin и cos 7 + cos и sin 7 sin v
— sin 7 cos v

Вектор s° в системе I имеет координаты (см. разд. 10.2):

s? = || cos/?,(),-sin/?||т.

Скалярное произведение этих векторов

(8/,тгуов) = cos a = cos/? cos 7 cos u-fsin/? sin 7 cos */—cos/? sin 7 sin us\i\v.

(11.10)
Полагая a = cos/?cos7, 6 = sin(3sin7, с = cos/?sin 7, получаем окон-

чательно:

cos a = a cos и + bcosu — csin it sin v. (11.11)

Далее, действуя так же, как в разд. 10.2, при необходимости можно

найти оптимальное управление по углу рысканья. В задаче этого не

требуется. Необходимо лишь оценить возможность выигрыша в энерге-

тике при постоянном угле рысканья на витке. Поэтому полагая /3 = /?о,
7 = 7о, ^ = ^о Для cos a получаем:

cos a = cos /?o cos 70 cos и -f sin /?o sin 70 cos vq — cos /?o sin 70 sin Vq sin u.

(11.12)
Найдем средневитковый коэффициент мощности СБ. Подставим в

(10.20) выражение для cos a из (11.12), получим:

РсрС^о ф 0) = l/7r(cos /?o cos 70 sin it** + sin /?o sin 70 cos i/qu**+

-f cos/?o sin 70 sin i/o cos it*), (11.13)

где и** — угол, задающий положение КА на орбите в момент, когда

коэффициент мощности становится равным нулю (при i/q ф 0). Выра-
жение (11.13) сравним с выражением (10.20) для средневиткового ко-

эффициента мощности при нулевом значении угла рысканья:

Pcp("o = 0) = l/7r(cos/?0cos7osintz* +sin/?0sin7ou*),

где и* — угол, задающий положение КА на орбите в момент, когда

коэффициент мощности становится равным нулю (при i/q = 0). Ана-

лиз этих выражений позволяет выделить области изменения аргумен-

тов, для которых разворот по рысканью приведет к увеличению энер-

гетического выхода. В том, что это действительно возможно, можно

убедиться на следующем примере.

13*
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Пусть fto = 40°, 7о = 77°, разворот по рысканью отсутствует. При
этих значениях /?о и 7о угол а достигает значения 60° на угле и*а « 137°.

Но тень на орбите наступает несколько раньше: на и* « 131°, поэтому
угол, задающий положение КА на орбите в момент, когда коэффициент
мощности становится равным нулю полагаем и* « 131°. Используя
методику, предложенную в разд. 10.3, получаем Рср(^о = 0) « 0,498.

Теперь угол рысканья положим v$ = —15°. Вычисляя по формуле
(11.12) cos а, убеждаемся, что cos а при vq = —15° превосходит cos а

при i/q — 0°. Например, в момент и « 137° cosa = 0,611 (а не 0,5, как

при Vq = 0°); значения 0,5 он достигает при и « 162° (а не 137°, как при

щ = 0°). Как следствие, р*р(и0 = -15°) « 0,523 > р*р(и0 = 0) « 0,498.
Можно, однако, привести и обратные примеры.

Таким образом, показано, что существуют значения углов /?о, То и

высоты орбиты Л, при которых разворот КА по рысканью на некоторый

угол г/о ф 0 позволяет увеличить энергетический выход с СБ.

Задача 10.6. Расчет конструктивной площади СБ (площади кар-
каса СБ, необходимой для размещения ФЭП и электромонтажа) произ-

ведем по уравнению (10.30), выразив из него 5карк-

s _

1 ( ^ср wcp тт\ 1 г0
КаРК

<^ФЭП&ЗП&/&ком&д \1<СНА ^АбЛ'зРУ Т0 J р*р Т0 + Гт

В этой формуле а = 1370 Вт/м2 — средний уровень мощности свето-

вого потока от Солнца (солнечная постоянная). Средневитковый ко-

эффициент мощности для Р = 35° и оптимального угла установки СБ

7i = 81,03°, получен в задаче 10.3 и равен р* = 0,4168. Дракони-
ческий период орбиты высотой h = 675 км равен Тдр = 5891 с, дли-

тельность теневого участка орбиты — тт = 1987 с, длительность осве-

щенного участка орбиты — то = 3904 с. КПД фотоэлектронных пре-

образователей зависит от их типа и лежит в пределах 12...14 %; для

расчета принимаем 77фэп = 13 %. Коэффициент использования площа-

ди каркаса СБ зависит от типа используемых ФЭП и типа каркаса; для

расчета принимаем &зп = 0,88. Температурный коэффициент, учитыва-

ющий снижение мощности при повышении рабочей температуры ФЭП,
примем kt = 0,95. Коммутационные потери складываются из потерь

напряжения в кабельной сети и на межэлементных соединениях; для

расчета принимаем кком = 0,97. Коэффициент деградации, определя-

ющий потери мощности за счет изменения характеристик СБ за время

ее эксплуатации, примем равным кд = 0,75. Коэффициенты, учиты-

вающие потери в автоматике системы энергопитания, примем равными

/<зру = 0,9, КенА — 0,9. КПД АБ зависит от их типа, степени их за-

ряженности, рабочей температуры, наработки и изменяется от 0,82 до

0,75; для расчета примем его равным т/аб = 0,75.
Для приведенных данных необходимая площадь СБ по каркасу со-

ставит 5карк = 13,7 М2.
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