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Введение 

В процессе проектирования космических аппаратов (КА) дистанционного зонди-
рования Земли (ДЗЗ) основное внимание уделяется обеспечению заданных целевых по-
казателей космической системы наблюдения и оценке основных проектных параметров 
КА. Одним из важных целевых показателей КА ДЗЗ является производительность 
съёмки, которая существенно зависит от среднесуточной мощности параметров систе-
мы электропитания. Среднесуточная мощность системы электропитания зависит от 
конструктивного облика КА, мощности целевой аппаратуры и бортовых обеспечиваю-
щих систем, циклограмм их работы, мощности буферных аккумуляторных батарей  
и др. 

Одним из важных проектных параметров КА ДЗЗ, определяющих среднесуточ-
ную мощность системы электропитания, является среднесуточное значение косинуса 
угла между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на Солн-
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це. В свою очередь, среднесуточное значение этого угла можно определить, зная его 
текущее значение в каждый момент времени орбитального движения и программных 
разворотов космического аппарата в процессе его орбитального функционирования. 

Существуют модели для определения значения угла между нормалью к плоскости 
панели солнечной батареи и направлением на Солнце [1 – 3 и др.]. Однако в таких мо-
делях в качестве исходных данных, кроме орбитальных параметров КА, необходимо 
знание пространственной ориентации КА, в частности программ управления по углам 
тангажа, крена и рыскания в каждый момент времени процесса целевого функциониро-
вания и перенацеливания КА. На начальных этапах проектирования системы электро-
питания таких программ управления КА ещё не создано и было бы целесообразно раз-
работать модели для определения ориентации панели солнечной батареи, не используя 
параметров ориентации КА по углам тангажа, крена и рыскания.  

Цель настоящей статьи – разработка моделей и алгоритмов для оценки текуще-
го значения угла (или косинуса угла) между нормалью к плоскости панели солнечной 
батареи и направлением на Солнце в процессе перенацеливания при объектовой съём-
ке, которые могли бы использоваться в проектных программных комплексах, имити-
рующих орбитальное движение и программные развороты КА по целевому назначе-
нию. 

Для достижения этой цели необходимо решить следующие задачи: 
- разработать модели для оценки параметров ориентации панели солнечной бата-

реи относительно Солнца в момент времени, когда оптическая ось аппаратуры наблю-
дения направлена на тот или иной объект наблюдения, то есть в момент съёмки; 

- разработать модели для определения ориентации панели солнечной батареи от-
носительно Солнца в произвольные моменты времени в процессе перенацеливания 
космического аппарата с одного объекта наблюдения на другой; 

- проверить адекватность разработанных моделей с помощью визуализации орби-
тального движения и перенацеливания космического аппарата в составе программного 
комплекса, в котором используется модуль с предложенными моделями. 

Суть моделирования заключается в том, что задаётся геометрическая схема кос-
мического аппарата с учётом расположения панели солнечной батареи относительно 
корпуса КА, на основе формул аналитической геометрии определяются углы (или ко-
синусы углов) между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением 
на Солнце в моменты времени, когда оптическая ось аппаратуры наблюдения КА 
направлена на объекты съёмки с заданными координатами на поверхности Земли, а 
также при перенацеливании с одного объекта наблюдения на другой.  

Исходные данные и допущения. На рис. 1 показаны: упрощённая схема КА, 

единичный вектор нормали к плоскости панели солнечной батареи (СБ) N 


, единич-

ный вектор направления на Солнце S 


 и угол   между этими векторами, оптическая 
ось аппаратуры наблюдения и объект наблюдения на поверхности Земли.  

Плоскость панели солнечной батареи не затенена корпусом КА и располагается 
перпендикулярно оптической оси аппаратуры наблюдения.  

Орбита КА круговая (или околокруговая). В процессе орбитального движения и 
целевых разворотов КА направление единичных векторов и угла между ними изменя-
ются.  
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Рис. 1. Схема космического аппарата и угол для определения ориентации  
панелей солнечных батарей 

 
 

Координаты центра масс КА определяются параметрами: 
α  – угол истинной аномалии;  
i  – угол наклона плоскости орбиты;  
  – долгота восходящего узла; 

0R  – радиус орбиты. 

Координаты объекта наблюдения в неподвижной геоцентрической системе коор-
динат (СК) зависят от значений следующих величин: 

ОНφ  и ОНλ  – широта и долгота объекта наблюдения в подвижной гринвичской 

геоцентрической системе координат; 
t  – время съёмки (начало отсчёта времени принимается в момент, когда коорди-

наты объекта наблюдения в неподвижной и подвижной системах координат совпада-
ют); 

ЗR  – средний радиус Земли; 

Зω  – скорость вращения Земли; 

Tω  – угловая скорость поворота оптической оси телескопа.  

Расчёты угла ζ  осуществляются в неподвижной геоцентрической системе коор-
динат. 

  
Модели для определения угла  

между нормалью к плоскости панели солнечной батареи  
и направлением на Солнце в момент съёмки объекта наблюдения 

Сначала определим параметры единичного вектора направления на Солнце. Рас-
чётная схема для оценки проекций единичного вектора направления на Солнце в непо-
движной геоцентрической системе координат Oxyz (  – направление на точку весенне-
го равноденствия) показана на рис. 2, где Эδ  – угол между эклиптикой и плоскостью 

экватора (23,5 градуса); Сδ  – угол между плоскостью экватора и направлением на 

Солнце; Сα – угол между направлением на точку весеннего равноденствия и линией 

Земля – Солнце. 
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Рис. 2. Положение вектора направления на Солнце 
 
 

Угол Сα  рассчитывается по следующей зависимости [1]: 

 

С Г2π t T  ,              (1) 

 
где t  – текущее время от момента прохождения Землёй точки весеннего равноденствия; 

Г 365,2422 сутT   – продолжительность тропического года. 

Расчёт значений координат единичного вектора x y zS = s s s  в произвольный мо-

мент времени года (суток), прошедшего с момента точки весеннего равноденствия, 
осуществляется по следующим зависимостям:  

 

С

С Э

С Э

cosα

sin α cosδ

sin α sin δ

x

y

z

s

s

s

 
 
 

.     (2) 

 
Перейдём к процессу определения координат единичного вектора N


. Сначала 

найдем выражения для расчёта декартовых координат КА. На рис. 3 схематично пока-
заны: Земля; плоскость экватора; плоскость орбиты; орбита КА; трасса КА; точка 
нахождения КА на орбите, определяемая углом α  (истинной аномалией) в рассматри-
ваемый момент времени. На рисунке показаны системы координат: 

- OXYZ  – геоцентрическая неподвижная система координат, ось OX  которой 
направлена в точку весеннего равноденствия, а плоскость XOY  совпадает с плоско-
стью экватора; 

- ' ' 'OX Y Z  – геоцентрическая система координат, связанная с плоскостью орби-
ты, ось 'OX  которой направлена в точку восходящего узла орбиты, ось 'OY  находится 
в плоскости орбиты, а ось 'OZ  дополняет систему до правой системы координат. 

Координаты КА в системе ' ' 'OX Y Z  вычисляются по формулам 
 

0

0

cos α

sin α

0

x' = R

y' = R

z' =







, 

 
где α  – истинная аномалия, которая определяется в зависимости от текущего значения 
времени t  с момента прохождения космическим аппаратом аргумента перигея орбиты. 
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Рис. 3. Схема для пересчёта координат космического аппарата 

 
Для круговых орбит истинная аномалия – понятие условное и может отсчиты-

ваться от произвольной точки орбиты, например от момента прохождения космическим 
аппаратом долготы восходящего узла: 

 

КАα t ,          (3) 

 
где КА  – скорость углового движения КА относительно центра Земли, которую не-

трудно определить, вычислив предварительно период обращения КА. 
Пересчёт данных координат из системы ' ' 'OX Y Z  в систему OXYZ  производим 

путём матричного преобразования [2]: 
 

0

0

0

1 0 0 cos sin 0

0 cos sin sin cos 0

0 sin cos 0 0 1

–

–

x x'

y = i i y'

z i i z'

        
                 
       
       

. 

 
В итоге получаем следующие выражения для расчёта текущих значений коорди-

нат КА (при известных значениях параметров 0 , , , α,R i t ): 

 

0 0 0

0 0 0

0

cos α cos sin α cos sin

cosαsin sin α cos cos

sin αsin0

x = R R i

y = R R i

z = R i

 
 



.         (4) 

 
Далее перейдём к определению значений координат объекта наблюдения. Для 

расчёта рассмотрим схему, представленную на рис. 3. На рисунке схематично показана 
Земля; плоскость экватора; плоскость орбиты; орбита КА; трасса КА; точка нахожде-
ния КА на орбите в рассматриваемый момент времени; объект наблюдения; траектория 
объекта наблюдения из-за вращения Земли; векторы ОНα  и КАα , направленные из цен-

тра Земли соответственно на объект наблюдения и на космический аппарат; вектор N


, 
направленный из объекта наблюдения на космический аппарат. 
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Координаты объекта наблюдения вычисляются по следующим формулам [2]: 
 

 
 

ОН З ОН ОН З

ОН З ОН ОН З

ОН З ОН

cos φ cos λ +ω

cos φ sin λ + ω

sin φ

x = R t

y = R t

z = R







,    (5) 

 
где t  – параметр времени. 

В соответствии с найденными координатами задаём радиус-векторы 

 КА 0 0 0a x , y ,z


 и  ОН ОН ОН ОНa x , y ,z


 (рис. 4). 

 

 
 

Рис. 4. Определение вектора нормали панелей солнечной батареи 
 

 

Проекции вектора x y zN (n ,n ,n )


 определяются как разность соответствующих 

проекций составных векторов  КА 0 0 0a x , y ,z


 и  ОН ОН ОН ОНa x , y ,z


: 

 

0 ОН

0 ОН

0 ОН

x

y

z

n = x - x

n = y - y

n = z - z







.             (6) 

 

Формула для определения косинуса угла ζ  между векторами N


 и S


 может быть 
получена из их скалярного произведения: 

 

cosζx x y y z zn s +n s +n s = N S


, 

 
откуда выражаем искомый косинус угла ζ или сам угол: 

 



                    Авиационная и ракетно-космическая техника 

53 

cosζ x x y y z zn s +n s +n s
=

N S
 ; ζ arccos x x y y z zn s +n s +n s

=
N S

 
 
 
 

 ,  (7) 

где 

 2 2 2
x y zN = n +n +n


; 2 2 2

x y zS = s + s + s .          (8) 

 
Полученные выражения (6) – (8) для определения значения cosζ  или угла ζ  поз-

воляют определить ориентацию панелей солнечных батарей относительно Солнца в 
момент, когда космический аппарат производит съёмку, то есть когда его оптическая 
ось направлена на объект наблюдения. 

 
Модели для определения ориентации панелей солнечной батареи  

относительно Солнца в процессе перенацеливания 

Рассмотрим рис. 5, на котором схематично показаны объекты наблюдения 1ОН  и 

2ОН , расположенные на поверхности Земли, орбита КА, векторы 1N


 и 2N


 в моменты, 

когда производится съёмка, угол μ  между этими векторами, текущее значение вектора 

iN


 в процессе перенацеливания (соответствует текущему значению угла μ i ), вспомо-

гательный вектор 0N


, совпадающий с направлением воображаемой оси, относительно 

которой поворачивается корпус космического аппарата.  
 

 
Рис. 5. Определение вектора нормали к плоскости панели 

солнечной батареи в процессе перенацеливания 
 
 

В данной частной задаче необходимо определить текущее значение угла между 
нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на Солнце в процессе 
перенацеливания КА между объектами наблюдения  1 1 1ОН φ ,λ  и  2 2 2ОН φ ,λ . 

Примем следующие допущения: 
- в процессе поворота корпуса космического аппарата вектор iN


 находится в 

плоскости, образованной векторами 1N


 и 2N


 (разворот по кратчайшему пути); 
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- угловая скорость поворота КА при перенацеливании постоянна (пренебрегаем 
участками разгона и торможения); 

- угол направления на Солнце не изменяется за время перенацеливания между 
двумя объектами (время перенацеливания пренебрежимо мало по сравнению с продол-
жительностью времени тропического года). 

Из последнего допущения следует, что значения координат единичного вектора 

x y zS s s s  в процессе перенацеливания практически не изменяются. 

Перейдём к определению вектора iN


 в процессе перенацеливания. Используя 

формулы (5) и (6), можно вычислить координаты единичных векторов нормалей к 

плоскости панелей солнечных батарей  1 1 1 1x y zN n ,n ,n


,  2 2 2 2x y zN n ,n ,n


 в моменты, ко-

гда производится съёмка соответственно первого и второго объектов наблюдения. По 
формулам (7) и (8) можно рассчитать соответствующие косинусы углов между норма-
лью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на Солнце 1cosζ  и 2cosζ , а 

затем и сами углы 1ζ  и 2ζ . 

Определим текущее значение угла ζ i , соответствующего значению вектора нор-

мали  i xi yi ziN n ,n ,n


, через промежуток времени it  с момента начала процесса перена-

целивания с первого объекта наблюдения на второй. Вектор iN


, первоначально совпа-

дающий с вектором 1N


, повернётся на угол μ i , определяемый по формуле 

 

Tμ i i= t  , 

 
где T  – угловая скорость поворота оптической оси телескопа или корпуса КА. 

При принятых допущениях приближённо можно считать, что приращение угла 
между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на Солнце ζ i  

пропорционально приращению угла μi  между векторами 1N


, 2N


 (рис. 5), то есть 

 
ζ μi ik , 

 
где k  – коэффициент пропорциональности. 

Этот коэффициент можно найти из граничных условий и получить выражение 
 

2 1ζ ζ
ζ μi i


 . 

 
Текущее значение искомого угла в зависимости от приращения времени it  мож-

но найти по следующей зависимости: 
 

2 1
1 T

ζ ζ
ζ = ζ ωi it


  .         (9) 

 
Полученное выражение (9) позволяет определить ориентацию панелей солнечных 

батарей относительно Солнца в любой момент времени перенацеливания с одного объ-
екта наблюдения на другой. 
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Алгоритм расчёта угла  
между нормалью к плоскости панели солнечной батареи  

и направлением на Солнце в момент съёмки 

Перед началом работы алгоритма необходимо ввести исходные данные по пара-
метрам орбиты КА, координатам объектов наблюдения, расчётному времени и др. Если 
алгоритм расчёта искомого угла используется в общей программе имитационного мо-
делирования целевых показателей и других проектных параметров КА ДЗЗ, то ввод ис-
ходных данных осуществляется в общей программе, при этом проектные параметры 
выбираются автоматически при подключении модуля программы, работающей по дан-
ному алгоритму. 

Расчёты осуществляются в неподвижной геоцентрической системе координат. 
1. Рассчитываются по формулам (1) и (2) значения проекций единичного вектора

направления на Солнце x y zS = s s s  с учётом времени t , прошедшего с момента начала 

имитации орбитального движения космического аппарата.  
2. Вычисляются координаты космического аппарата в момент времени t  по фор-

муле (4) с учётом выражения (3). 
3. Определяются по формуле (5) координаты объекта наблюдения в момент вре-

мени t .  

4. Рассчитываются значения проекции вектора x y zN (n ,n ,n )


 по формуле (6). 

5. Вычисляется значение искомого косинуса угла ζ  (или самого угла ζ ) между

векторами N


 и S


 по формуле (7) с учётом выражений (8). 

Алгоритм расчёта угла  
между нормалью к плоскости панели солнечной батареи  
и направлением на Солнце в процессе перенацеливания 

1. Рассчитываются по предыдущему алгоритму значения косинусов углов 1  и 2
в соответствующие моментам съёмки первого и второго объектов наблюдения. 

2. Рассчитывается по формуле (9) значение угла ζ i  между нормалью к плоскости

панели солнечной батареи и направлением на Солнце через промежуток времени t  с 
момента начала перенацеливания. 

Проверка адекватности моделей и алгоритмов 

На основе предложенных моделей и алгоритмов был разработан программный 
модуль, который использовался в составе программного комплекса EFKAN, разрабо-
танного на кафедре космического машиностроения имени Генерального конструктора 
Д. И. Козлова Самарского национального исследовательского университета имени ака-
демика С. П. Королёва. Данный программный комплекс предназначен для моделирова-
ния целевого функционирования космических аппаратов ДЗЗ и для оценки целевых и 
некоторых основных проектных показателей КА ДЗЗ в составе космической системы 
наблюдения.  

Адекватность разработанных моделей и алгоритмов проверялась различными 
способами [2]: способом визуализации разворотов корпуса КА при перенацеливании и 
способом сравнения результатов моделирования текущего значения косинуса угла с 
результатами аналитического расчёта для частных случаев исходных данных. 

На рис. 6 в качестве примера приведено одно из окон разработанного программ-
ного комплекса EFKAN. В этом окне выводится трёхмерная анимационная картина ор-

,
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битального движения КА ДЗЗ и его разворотов при перенацеливании в процессе объек-
товой съёмки. На рисунке показан стоп-кадр анимационной картины, в котором видны 
часть поверхности Земли, упрощенная трёхмерная модель космического аппарата, по-
лоса обзора, литерами НП обозначено направление полёта КА, красным цветом показа-
ны линии пересечения оптической оси аппаратуры наблюдения КА ДЗЗ с поверхно-
стью Земли в процессе перенацеливания.  

Анализ анимационных картин перенацеливания КА при различных исходных 
данных показывает, что развороты корпуса КА при перенацеливании синхронизирова-
ны с перемещениями точки пересечения оптической оси с поверхностью Земли по со-
ответствующим направлениям объектовой съёмки, что свидетельствует об адекватно-
сти разработанных моделей и алгоритмов в части пространственных разворотов 
корпуса КА. 

 

 
 

Рис. 6. Окно программного обеспечения с анимационной картиной перенацеливания  
космического аппарата дистанционного зондирования Земли 

 в процессе объектовой съёмки 
 
 

На рис. 7 представлен график результатов расчёта косинуса угла   на одном из 
витков орбитального полёта КА и разворотов его корпуса при объектовой съёмке.  

 

 
 

Рис. 7. Результаты расчётов косинуса угла  
между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на Солнце 
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В центральной части графика можно выделить участок изменения косинуса угла 
  при целевых разворотах корпуса КА при объектовой съёмке. В крайних левой и пра-
вой частях графика можно выделить теневые участки орбитального движения КА, ко-
гда косинус угла   равен нулю. Между крайними и средним участками можно увидеть 
два участка, когда косинус угла   равен единице. Эти участки соответствуют нахож-
дению КА в освещённой Солнцем части орбиты, но вне зоны светового пятна. На этих 
участках КА ориентируется солнечными батареями на Солнце для подзарядки аккуму-
ляторных батарей.  

Сравнение результатов моделирования текущего значения косинуса угла   с ре-
зультатами аналитического расчёта для частных случаев исходных данных позволяет 
прийти к заключению, что разработанные модели и алгоритмы по оценке ориентации 
панели солнечной батареи относительно Солнца являются адекватными. 

 
Заключение 

Разработаны упрощённые модели и алгоритмы для оценки текущего значения уг-
ла между нормалью к плоскости панели солнечной батареи и направлением на Солнце 
в моменты объектовой съёмки и в процессе переориентации космического аппарата оп-
тико-электронного наблюдения поверхности Земли с учётом относительного движения 
объектов наблюдения в поле обзора космического аппарата.  

Разработанные модели позволяют создавать эффективные по скорости выполне-
ния расчётов модули программного обеспечения, не требующие больших вычисли-
тельных ресурсов и предназначенные для встраивания в объёмные программные ком-
плексы, имитирующие в ускоренном режиме длительный (в течение нескольких лет) 
орбитальный полёт и целевое функционирование КА наблюдения при заданных про-
ектных параметрах с учётом времени года, прецессия орбиты и других факторов. 

Проведена проверка адекватности разработанных моделей способом визуализа-
ции орбитального движения КА и его разворотов по целевому назначению, а также пу-
тём сравнения результатов моделирования косинуса угла между нормалью к плоскости 
панели солнечной батареи и направлением на Солнце с результатами аналитического 
расчёта для частных случаев исходных данных. 
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Simplified models and algorithms have been developed to estimate the current value of the angle 
between the normal to the plane of the solar panel and the sun vector at the time of object survey and 
during the reorientation of the Earth remote sensing spacecraft, taking into account the relative 
movement of observation objects in the field of view of the spacecraft. The models differ from the 
existing ones in that they do not require knowledge of the spacecraft control programs at pitch, roll and 
yaw angles at each moment of time of the process of its targeted functioning and re-targeting, Based on 
the obtained models, a software module that does not require large computing resources used in the 
simulation software package simulating targeted functioning of the space surveillance system has been 
developed, taking into account the long-term orbital motion of satellites, changes in the parameters of 
the orbit, the sun vector and other factors. The adequacy of the developed models was verified by 
visualizing the orbital motion of the spacecraft and its turns during re-targeting, as well as by 
comparing the simulation results with the results of analytical calculation for particular cases of the 
initial data. Examples of the implementation of software windows are given. 
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