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Аннотация Ключевые слова 
Представлен космический аппарат с большим солнеч-
ным парусом, предназначенный для освещения припо-
лярных районов поверхности Земли во время полярной 
ночи солнечным светом, отраженным от зеркальной 
поверхности паруса. Для выполнения целевой функции 
на участке орбиты над горизонтом освещаемого района 
парус ориентируется таким образом, чтобы отраженный 
им солнечный свет падал в этот район. При необходимо-
сти несколько подобных аппаратов могут обеспечить 
непрерывное освещение заданного района. Проанализи-
рованы требуемые скорости поворота и углы ориентации 
паруса для обеспечения непрерывного освещения цели, и 
предложен алгоритм расчета этих параметров. Дополни-
тельно проведены оценки величины освещенности и 
числа аппаратов, необходимых для этой цели. Для вери-
фикации разработанного алгоритма выполнено матема-
тическое моделирование для двух случаев положения 
Солнца: Солнце находится под углом 40  к плоскости 
орбиты и плоскость орбиты перпендикулярна направле-
нию на Солнце  
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Существуют проекты использования искусственных спутников Земли с 
крупногабаритным отражателем для обеспечения освещения приполярных райо-
нов земной поверхности [1]. Ввиду малости размеров корпуса аппарата по срав-
нению с размером отражателя и ограниченности массы спутника можно считать 
данный спутник космическим аппаратом (КА) с солнечным парусом [2, 3]. Пред-
положим, что данный аппарат находится на гелиосинхронной орбите высотой 
~4000 км. При движении аппарата на орбите можно выделить два основных 
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участка: участок целевой работы, а именно освещения цели, а также дежурный 
участок, на котором предполагается обеспечивать коррекцию орбиты КА. Пред-
положим, что выполнение целевого функционирования аппаратом осуществля-
ется сразу, как только освещаемая цель будет находиться в зоне прямой видимо-
сти, т. е. в случае, когда участок орбиты КА находится выше горизонта цели. 

Для упрощения задачи будем считать парус плоским с зеркальной поверхно-
стью с обеих сторон, площадь паруса A = 7800 м2 [2, 3], поток лучей от Солнца па-
раллельный, нормальное световое давление постоянное и равно  = 4,64·10–6 Н/м2, 
масса аппарата M = 500 кг. Поверхность Земли будем считать эллипсоидом, глав-
ные оси которого совпадают с осями гринвичской системы координат. Используем 
параметры эллипсоида системы координат WGS84. В настоящей работе приведено 
решение кинематической задачи определения углов и угловых скоростей движения 
солнечного паруса для обеспечения непрерывного освещения выбранного района 
земной поверхности на участке целевой работы. 

При решении задачи наведения паруса используется информация о текущем 
угловом и пространственном положении аппарата и векторе направления на 
Солнце. Поскольку для реализации разворота паруса необходимо некоторое вре-
мя, то для решения задачи его наведения для освещения приполярных районов 
поверхности Земли требуется решить ряд других задач. Вначале, требуется спро-
гнозировать угловое и пространственное положение аппарата через некоторое 
время, определяемое задержкой разворота паруса. Далее, необходимо вычислить 
вектор направления нормали к парусу в орбитальной системе координат. В насто-
ящей работе рассматривается решение каждой из поставленных задач. 

Задача прогнозирования положения КА. Поскольку существует задержка 
между определением требуемых параметров ориентации паруса и непосред-
ственной реализацией необходимой ориентации, то необходимо экстраполиро-
вать пространственное и угловое положение КА на фактическое время целеука-
зания. Будем использовать алгоритм, аналогичный описанному в [4, 5]. Счита-
ем, что в бортовом компьютере системы управления движением КА доступна 
информация о текущем векторе состояния в гринвичской системе координат 
WGS84– 84WGSX , измеренная аппаратурой спутниковой навигации, и параметры 
ориентации КА в виде проекций вектора абсолютной угловой скорости на оси 

связанного базиса 
т

Ex Ey EzE и текущего кватерниона ориентации 

0 1 2 3
тq q q qq  в инерциальной системе координат J2000. Задача прогнози-

рования решается путем интегрирования уравнений движения вперед на опре-
деленное время.  

Экстраполяция углового положения проводится путем интегрирования ме-
тодом Эйлера кинематических уравнений движения в кватернионной форме с 
коррекцией нормы [6]: 

 21 1 1 ;
2 2Eq q q q  (1) 
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здесь q  означает норму кватерниона. Считаем, что в бортовом алгоритме будет 
проводиться несколько итераций интегрирования (1) с шагом интегрирования  
для промежуточных итераций, а для последней итерации  = ΔТ – {ΔТ / 0,1} · 0,1; 
{ΔТ / 0,1} — целая часть частного ΔТ / 0,1; ΔТ — время экстраполяции.  

Прогнозирование пространственного положения КА осуществляется путем 
интегрирования вектора состояния в гринвичской системе координат WGS84. 
Пусть в системе координат WGS84 вектор состояния имеет следующий вид:  

 WGS84 т .x y z x y zX r r r v v v   

Для перехода в текущую инерциальную систему координат эпохи  [7] вос-
пользуемся следующей формулой: 

 т ,J
x y z x E y y E x zX r r r v r v r v   

где E  — угловая скорость вращения Земли. 
Для экстраполяции пространственного положения проводится несколько 

итераций интегрирования уравнений движения методом Рунге — Кутта 4-го 
порядка. Воспользовавшись разложением гравитационного потенциала Земли в 
ряд по сферическим функциям геоцентрической широты В [8], ограничившись 
первыми тремя членами разложения и приняв во внимание ускорение, вызван-
ное силой светового давления на солнечный парус, получим выражение для 
суммарного ускорения: 

 2 4 2
2 4 6

30 31 3 sin 5 sin sin
7 7

B B B
r r r rr m sp
rg g g g  

 4 6
1 2sin 2 2 sin 2 7 sin 4 ,

14
AB B B

r r M
m n s n s n  (2) 

где 5 3 23,986004418 10  км / с ; 10 5 22,634 10  км / с ;  15 7 26,773 10  км / с  — 
гармоники гравитационного потенциала Земли; rg  и mg  — радиальная (проек-
ция на направление радиус-вектора r ) и меридиональная (проекция, лежащая в 
плоскости меридиана, направленная в сторону северного полюса, ортогональ-
ная rg ) проекции ускорения силы тяжести Земли; r — модуль радиус-вектора  

;r  m  — единичный вектор направления ,mg  n —  единичный вектор направ-
ления нормали к солнечному парусу, s — единичный вектор направления на 
Солнце. 

Приращение вектора состояния может быть выражено с использованием 
(2) следующим образом:  

 
т

( ) .x y z x y zdX X v v v g g g  (3) 

Таким образом, следуя методу Рунге — Кутта 4-го порядка, с помощью (3) 
получаем значение вектора состояния Xn+1 на следующей итерации: 
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1 2 1

3 2 4 3

;    ;    
2

;    ;
2

n n

n n

hK dX X K dX X K

hK dX X K K dX X hK
 

 1 1 2 3 42 2 ;
6n
hX K K K K  (4) 

здесь h — шаг интегрирования. Как и при интегрировании кинематических 
уравнений для последней итерации h = ΔT — {ΔT / 1} · 1, {ΔT / 1} — целая часть 
частного ΔT / 1. 

Ввиду того, что интегрирование происходит в псевдоинерциальной системе 
координат, дополнительно необходимо учесть поворот самой системы коорди-
нат за h. Это можно сделать, воспользовавшись следующим соотношением для 
выражения (4): 

 
1

т

cos sin cos sin

               cos sin cos sin .

n E E E E

x E y E y E x E z

X x h y h y h x h z

v h v h v h v h v
 (5) 

После всех итераций интегрирования переводим экстраполированный век-
тор состояния (5) обратно в гринвичскую систему координат WGS84: 

 
тWG 84 .S

x y z x E y y E x zX r r r v r v r v   (6) 

Задача расчета направления вектора направления нормали к плоскости 
паруса. Пусть освещаемая цель задается геодезическим координатами: геодези-
ческой широтой B, долготой L и высотой над уровнем земного эллипсоида H.  
В этом случае вектор цели в системе координат WGS84 для точки на поверхно-
сти Земли, заданной геодезическими координатами, может быть выражен сле-
дующим образом [9]: 

 

2 2

WGS84

WGS84

WGS84 2

;
1 2 sin ( )

( )cos( )cos( );
( )cos( )sin( );

1 2 sin( ),

E

E E

x

y

z E E

aN
K K В

T N H В L
T N H В L

T K K N H В

 (7) 

где Ea  и EK  — параметры эллипсоида Земли, большая полуось и сжатие соот-
ветственно.  

Таким образом, вектор направления от местоположения КА к цели (линию 
визирования) можно рассчитать через (7) и (6) следующим образом: 

 .WGS84 WGS84 WGS84V T X  (8) 

Далее этот вектор линии визирования необходимо перевести из системы 
координат WGS84 в инерциальную систему координат J2000: 
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 J2000 WGS84V G V G  
Здесь G  — кватернион перехода из гринвичской системы координат WGS84 в 
инерциальную систему J2000, который зависит только от времени и может быть 
вычислен c различной степенью точности, согласно методике [7]. 

Для обеспечения освещения выбранного района земной поверхности необ-
ходимо, чтобы вектор нормали к плоскости солнечного паруса был направлен 
по биссектрисе угла между вектором направления на Солнце и вектором 
направления на цель [1] (рис. 1). 

Рис. 1. Построение схемы ориентации солнечного паруса КА для освещения заданной  
                                                            точки на поверхности Земли 

Таким образом, направление нормали к плоскости паруса в инерциальной 
системе координат n будет определяться суммой единичного вектора направле-
ния на цель J2000V  и текущего вектора направления на Солнце s : 

 .
J2000

J2000
J2000

Vn s
V

 (9) 

Далее, перепроектируя вектор нормали в орбитальную систему координат 
[4], получаем требуемые углы разворота паруса относительно осей орбитально-
го базиса: 
 .J2000n A n A  (10) 

В формуле (10) A  — кватернион перехода от инерциальной системы коор-
динат J2000 к связанной системе координат КА, экстраполированный на необ-
ходимый момент времени с помощью (1). 

Результаты математического моделирования. Для верификации разрабо-
танного алгоритма было проведено математическое моделирование освещения 
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точки с геодезическими координатами 69  СШ и 87  ВД (район г. Норильска). 
При моделировании считалось, что КА движется по солнечно-синхронной ор-
бите наклонением 90  с большой полуосью 10 500 км, эксцентриситетом 0,1.  
Период данной орбиты составляет ~3 ч. Моделирование проводилось для даты 
15 января. Использовалось два разных варианта положения Солнца к плоскости 
орбиты: орбита перпендикулярна плоскости, в которой находится Солнце и ко-
торая проходит через ось ОZ земного эллипсоида; а также случай, когда плос-
кость орбиты составляет с плоскостью, проходящей через ось ОZ земного эл-
липсоида и в которой находится Солнце, угол 40 .  

Моделирование проводилось на наземном стенде. В состав стенда входят: 
имитатор бортового программного обеспечение компьютера КА, заключающий 
в себе описанный алгоритм расчета параметров движения солнечного паруса, 
модель динамики углового и орбитального движения КА и модели бортовых 
систем; модели аппаратуры системы управления движением и внешней среды; 
сервисное ПО.  

При моделировании переход в режим целевого функционирования проис-
ходил при выходе КА на участок орбиты над горизонтом цели, а завершение 
режима при переходе на участок орбиты ниже горизонта цели. Факт положения 
КА над горизонтом точки с геоцентрическим радиус вектором WGS84T  опреде-
лялся выражением 
 2, ,E

WGS84 WGS84T X R  (11) 

где ER  — средний радиус Земли. 
На рис. 2 приведены результаты моделирования освещения заданного рай-

она земной поверхности в случае, когда плоскость орбиты перпендикулярна 
плоскости, проходящей через ось ОZ земного эллипсоида и в которой находит-
ся Солнце. Из графиков следует, что КА над горизонтом цели находится чуть 
более одного часа. На верхних графиках (см. рис. 2) показано поведение требуе-
мых углов разворота вектора нормали к солнечному парусу относительно осей 
орбитальной системы координат [10–12], оси которой направлены следующим 
образом: Ox — в направлении вектора скорости, Oy — вдоль радиус-вектора от 
центра Земли, Oz дополняет систему до правой тройки. На средних графиках — 
поведение требуемых угловых скоростей разворота вектора нормали к солнеч-
ному парусу относительно осей орбитальной системы координат. На нижних 
графиках (см. рис. 2) показана долгота и широта подспутниковой точки. Из 
графиков следует, что аппарат при минимальном приближении к освещаемому 
району практически пролетает над целью.  

На рис. 3 приведены результаты моделирования освещения заданного рай-
она земной поверхности в случае, когда плоскость орбиты находится под углом 
40° к плоскости, проходящей через ось ОZ земного эллипсоида и в которой 
находится Солнце. Такая орбита является орбитой с минимальным углом скло-
нения Солнца для используемого значения большой полуоси и эксцентрисите-
та, при котором нет зоны затенения Землей.  
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Рис. 2. Траектория движения нормали к парусу в случае, когда направление на Солнце   
                                                     перпендикулярно плоскости орбиты 

 
На верхних графиках (см. рис. 3) показано поведение требуемых углов раз-

ворота вектора нормали к солнечному парусу относительно осей орбитальной 
системы координат. На средних графиках видно поведение требуемых угловых 
скоростей разворота вектора нормали к солнечному парусу относительно осей 
орбитальной системы координат. На нижних графиках (см. рис. 3) представлена 
долгота и широта подспутниковой точки.  

Расчет освещенности заданной точки на поверхности Земли группиров-
кой КА с солнечными парусами. Для оценки эффективности применения 
спутников-осветителей рассчитаем освещенность, создаваемую отраженным 
солнечным светом от паруса на Земле. Полагая, что коэффициент отражения 
поверхности паруса равен единице (считаем, что парус полностью отражает па-
дающий на него свет), приблизительное значение освещенности, создаваемое 
одним спутником-рефлектором, можно описать следующим выражением: 
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где 3135 10 лкSEI  — освещенность на среднем расстоянии Земли от Солнца 
(вне атмосферы); η = 0,7 — коэффициент прозрачности атмосферы; φ — угол 
между нормалью к поверхности паруса и направлением на Солнце; S — пло-

щадь освещаемой поверхности. Приблизительно площадь «солнечного зайчи-
ка», создаваемого отраженным от солнечного паруса светом, можно выразить 
следующим образом: 

 cos
cos pS ab R

WGS84
WGS84

V
V  

Рис. 3. Траектория движения нормали к парусу в случае, когда плоскость орбиты
находится под углом 40  к плоскости, проходящей через ось ОZ земного эллипсоида и 
                                                          в которой находится Солнце 



О решении задачи наведения спутника-осветителя на заданный район поверхности Земли… 

ISSN 0236-3933. Вестник МГТУ им. Н.Э. Баумана. Сер. Приборостроение. 2017. № 6 123 

 
2 32 2

,
cos ,

WGS84 WGS84 WGS84

WGS84 WGS84

V V T
V T

  

где  — угловой размер Солнца в радианах;  — угол между нормалью к по-
верхности Земли в освещаемой точке и направлением на спутник-осветитель 
(рис. 4). 

Рис. 4. Расчет площади освещаемой поверхности 
 
Поскольку направление нормали к плоскости паруса (9) определяется бис-

сектрисой угла между направлением на освещаемую точку и направлением на 
Солнце (см. рис. 1), то угол между нормалью к плоскости паруса и направлени-
ем на Солнце можно вычислить следующим образом: 

 
2,

cos( ) .
WGS84 WGS84

WGS84 WGS84

V s V s

V V s
 

Для иллюстрации изменения освещенности заданной точки спутником- 
рефлектором при формировании ориентации паруса (10) для параметров орби-
ты, координат освещаемой точки на поверхности Земли и даты моделирования 
из предыдущего численного примера было проведено численное моделирова-
ние (использовался случай, когда угол между плоскостью орбиты КА и плоско-
стью, содержащей ось вращения Земли и Солнца, принимался равным 40 ). При 
проведении моделирования считали, что когда КА находится ниже горизонта 
цели, определяемого (11), освещенность заданного района равна нулю. На рис. 5 
приведена зависимость освещенности определенной точки земной поверхности 
от времени. 
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Рис. 5. Зависимость освещенности заданной точки на Земле от времени: 
а — двое суток; б — за первый виток 

Как следует из рис. 5, освещенность при максимальном восхождении КА 
над горизонтом цели достигает значения 0,04…0,07 лк (в зависимости от време-
ни суток). Указанной освещенности недостаточно для полноценного освещения 
заданного района земной поверхности. Выходом из этой ситуации может слу-
жить использование группировки одинаковых спутников-осветителей.  

Для расчета освещенности точки группировкой КА было проведено еще одно 
численное моделирование. Предполагали, что группировка состоит из 120 КА-
осветителей, распределенных на несколько формаций (разнесенных по орбите на 
одинаковые углы). На рис. 6 приведены графики освещенности заданной точки 
следующими конфигурациями спутников-осветителей: 6 формаций по 20 КА,  
10 формаций по 12 КА и 12 формаций по 10 КА. 

Из графиков на рис. 6 следует, что равномерность освещенности точки воз-
растает с увеличением числа формаций в группировке спутников-осветителей. 
Таким образом, численное моделирование позволяет сделать вывод, что для 
создания непрерывной освещенности заданной точки на поверхности Земли, 
равной примерно 0,8…1,0 лк (что сравнимо с освещенностью Земли отражен-
ным солнечным светом от 5…10 Лун в полной фазе), достаточно группировки, 
состоящей из 120 КА.  
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Рис. 6. Освещенность, создаваемая группировкой КА: 
а — 6 формаций по 20 спутников; б — 10 формаций по 12 спутников; в — 12 формаций  
                                                                         по 10 спутников 

 
Заключение. Рассмотрен космический аппарат с большим солнечным пару-

сом, предназначенный для освещения приполярных районов земной поверхно-
сти во время полярной ночи отраженным солнечным светом от зеркальной  
поверхности паруса. Для выполнения целевой функции на участке орбиты над 
горизонтом освещаемого района парус ориентирован таким образом, чтобы от-
раженный им солнечный свет падал в этот район. Проанализированы требуемые 
скорости поворота и углы ориентации паруса для обеспечения непрерывного 
освещения цели, предложен алгоритм расчета этих параметров. Для верификации 
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разработанного алгоритма проведено математическое моделирование для двух 
случаев положения Солнца: Солнце находится под углом 40  к плоскости орбиты 
и плоскость орбиты перпендикулярна направлению на Солнце.  

Дополнительно был выполнен расчет освещенности точки в заполярной 
области, создаваемой одним КА и спутниковой группировкой. По результатам 
численного моделирования сделан вывод, что для заданных параметров орбиты 
спутника-осветителя и заданной площади паруса для непрерывного освещения 
точки с освещенностью 1 лк необходима спутниковая группировка, состоящая 
из 120 КА, разделенная на 6–12 формаций. 
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Abstract Keywords 
The article considers a spacecraft featuring a large solar sail, 
intended for illuminating subpolar regions of the Earth's 
surface during a polar night with sunlight reflected from the 
mirror-like surface of the sail. In order to perform this, when 
the craft reaches the orbital segment located above the hori-
zon of the region to be illuminated, the sail is aligned so that 
it reflects the sunlight towards the region. If necessary, seve-
ral craft of this type are able to ensure continuous illumina-
tion of the specified region. We analysed the angular veloci-
ties and sail alignment angles required to ensure continuous 
illumination of the target and suggested an algorithm for 
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computing these parameters. Additionally, we estimated the 
illumination intensity and the number of craft required. To 
verify the algorithm developed, we performed simulations 
for two cases: when the Sun is at a 40  angle to the orbital 
plane, and when the orbital plane is perpendicular to the 
direction towards the Sun  
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