
74

ISSN 9125 0912. Вісник Дніпропетровського університету. Серія «Ракетно-космічна техніка», 2012. Вип. 15, том 1

УДК 629.783
Т. В. Лабуткина, С. М. Отегали*, А. Т. Боранбаева*, Н. В. Демидюк
Днепропетровский национальный университет имени Олеся Гончара

*Евразийский национальный университет имени Льва Гумилева

МЕТОД АНАЛИЗА ДВИЖЕНИЯ КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ
СПУТНИКОВОЙ СИСТЕМЫ НАД ПЛОСКОСТЬЮ МЕСТНОГО 

ГОРИЗОНТА НАЗЕМНОЙ СТАНЦИИ

Запропонований метод аналізу руху космічних апаратів на інтервалах видимос-
ті з наземних станцій, для яких задана територія їх можливого місцезнаходження.

Ключові слова: космічний апарат, супутникова система зв’язку, наземна антена, ку-
тове супроводження супутника.

Предложен метод анализа движения космических аппаратов на интервалах ви-
димости с наземных станций, для которых задана территория их возможного место-
нахождения.

Ключевые слова: космический аппарат, спутниковая система связи, наземная антен-
на, угловое сопровождение спутника.

The method is prоposed for analysis of movement of space vehicles on visibility inter-
vals from ground stations for which possible location territory is given.

Key words: a space vehicle, а satellite communication system, a ground antenna, angular 
tracking of a satellite.

Введение. В настоящее время создается все больше нестационарных 
спутниковых систем, в том числе введены в эксплуатацию, а также разрабаты-
ваются новые многоспутниковые системы (функционирует ряд систем, в которых 
десятки космических аппаратов, выдвигаются проекты систем, в которых сотни 
космических аппаратов). При проектировании нестационарных спутниковых 
систем необходимо рассматривать движение космических аппаратов над плос-
костью местного горизонта наземной станции связи (на интервалах времени ви-
димости космических аппаратов c наземной станции). Это необходимо, в част-
ности, при анализе углового сопровождения космических аппаратов спутнико-
вой системы антеннами наземных станций, при котором ось диаграммы направ-
ленности антенны должна быть с требуемой точностью нацелена в точку текуще-
го местоположения космического аппарата. 

Направление на спутник с наземной станции зависит, во-первых, от взаимно-
го расположения наземной станции и плоскости орбиты (их взаимное расположе-
ние изменяется вследствие вращения Земли, а также вследствие вызванных воз-
мущающими силами изменений положения плоскости орбиты в пространстве). 
Во-вторых, – от местоположения спутника в орбитальной плоскости (местополо-
жение спутника изменяется вследствие движения космического аппарата в плос-
кости орбиты). 

Два перечисленных фактора, определяющих направление на спутник, даже 
для одной станции с заданными координатами ее местоположения на поверх-
ности Земли, приводят к большому многообразию интервалов видимости кос-
мических аппаратов спутниковой системы. На начальных этапах проектиро-
вания спутниковых систем координаты наземных станций неизвестны. Кроме 
того, могут использоваться нестационарные наземные станции спутниковой свя-
зи, которые изменяют свое положение между сеансами связи (например, стан-
ции, описанные в работе [11]). Таким образом, существует необходимость ана-
лизировать движение космических аппаратов спутниковой системы с принятыми 
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проектными (номинальными) параметрами орбит на интервалах видимости, ког-
да известна лишь территория, в пределах которой могут находиться точки с ко-
ординатами местоположений наземных станций. Поэтому представляет инте-
рес разработка методик анализа движения космических аппаратов спутниковой 
системы на интервалах их видимости при описанной ниже постановке задачи.

Постановка задачи исследования. Рассматривается спутниковая система, в 
которой n  космических аппаратов, номинальные (проектные) орбиты которых – 
однородные (значения эксцентриситета e , большой полуоси a , наклонения 
орбиты i  и аргумент перигея   для всех космических аппаратов одинаковы, а 
различаются только значения долготы восходящего узла   и времени прохож-
дения перигея  ). Рассмотрение подобных систем представляет интерес потому, 
что большинство нестационарных спутниковых систем построено на однородных 
номинальных орбитах, либо в орбитальных группировках этих систем мож-
но выделить несколько подсегментов, в состав которых входят космические 
аппараты с однородными орбитами.

Земля полагается сферической, положение точки на ее поверхности задают 
географические долгота   и широта  . Известна территория возможного место-
нахождения наземной станции. Минимальное и максимальное значения геогра-
фической широты для этой территории – max  и min  соответственно. Наведение 
наземной антенны – азимутально-угломестное (направление оси диаграммы на-
правленности антенны задают азимут A  и угол места  ). Необходимо проанали-
зировать множество возможных интервалов видимости космических аппаратов 
рассматриваемой спутниковой системы для наземных станций, расположенных 
на заданной территории на интересующем исследователя отрезке времени, или, в 
частности, в окрестности заданного момента времени – èt .

Анализ предложенных ранее решений. В настоящее время можно выделить 
два подхода к решению задачи исследования возможных для проектируемой 
спутниковой системы интервалов видимости космических аппаратов (их анализ 
представлен в работах [2, 8] и других).

Первый подход [5] основан на моделировании движения космических аппа-
ратов в координатах пунктовой топоцентрической системы наземной станции с 
заданными географическими (или геодезическими) координатами и определе-
нии углов, задающих направление на спутник через координаты пунктовой то-
поцентрической системы. В этом случае при расчете изменяющегося во времени 
направления на космический аппарат на интервале видимости учитывается вра-
щение Земли, и для описания движения спутника может использоваться мате-
матическая модель, достаточно полно учитывающая действующие на него воз-
мущающие силы. Такой подход к определению текущего направления из назем-
ной станции на спутник применяется как при решении исследовательских задач, 
так и в практических задачах расчета программ наведения наземных антенн при 
программном или комбинированном наведении. Моделируя движение космичес-
ких аппаратов с заданными параметрами и варьируя точки местоположения на-
земной станции на заданной территории, например, размещая ее на этой терри-
тории в узлах некоторой сетки с выбранным шагом по долготе и широте, можно 
исследовать множество возможных интервалов видимости. При таком подходе 
для того, чтобы проанализировать достаточно полно множество интервалов ви-
димости, необходим значительный объем вычислений при различных вариантах 
начальных условий.

Второй подход основан на использовании одной из специально разработанных 
упрощенных математических моделей движения спутника на интервале видимос-
ти из наземной станции [1, 4, 6–8]. В большинстве этих моделей вращением Зем-
ли либо вообще пренебрегают [1, 4, 6, 7], либо упрощенно учитывают вносимую 
им составляющую в значения углов, задающих направления на спутник [8]. Ин-
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тервал видимости определяется тем, что задается удаленность пункта связи от 
трассы, и принятым способом указывается тот участок орбиты, который находит-
ся над плоскостью местного горизонта (например, задается значение истинной 
аномалии, соответствующее самой высокой точке этого участка над плоскостью 
местного горизонта). 

Модели, используемые в этом подходе, обладают достаточно высоким уров-
нем обобщенности. Они описывают изменение направления из наземной стан-
ции на некоторый «обобщенный» космического аппарат спутниковой системы 
на однородных номинальных орбитах. Варьируя переменные, задающие удален-
ность пункта связи от трассы и определяющие видимый участок траектории, мож-
но рассмотреть множество интервалов видимости, возможных для космических 
аппаратов и всех наземных станций заданной спутниковой системы. Описанный 
подход не требует существенных затрат времени, но не позволяет реализовывать 
моделирование лишь с невысокой точностью.

При проектировании спутниковых систем, когда требуется рассмотрение 
множества вариантов проектных решений, необходимы методы анализа, не тре-
бующие существенных затрат времени. Однако желательно так же, чтобы эти 
методы давали возможность использовать достаточно точные модели движения 
космических аппаратов. В работах [2, 3, 10] предложены методы, в которых сде-
лана попытка объединить черты двух описанных выше подходов.

Согласно методу, предложенному в работе [2] (назовем его метод 1), вводится 
в рассмотрение некоторый космический аппарат с произвольно выбранными зна-
чениями долготы восходящего узла и времени прохождения перигея. Остальные 
орбитальные параметры этого космического аппарата совпадают со значениями 
орбитальных параметров номинальных орбит космических аппаратов системы. С 
принятым, достаточно крупным шагом по времени tu  (до 5 минут для низкоорби-
тального спутника) моделируется движение рассматриваемого космического аппа-
рата, и в каждый момент времени моделирования èt  определяются точки трассы. 

В окрестности точки трассы выбирается ряд точек расположения наземных 
станций. При этом предложено выбирать только такие положения наземных стан-
ций, для которых введенный в рассмотрение космический аппарат в момент вре-
мени моделирования èt  находится в наивысшей точке над плоскостью местно-
го горизонта на интервале видимости (кульминационной точке интервала види-
мости). В частности, рассчитываются такие координаты наземной станции, чтобы 
в заданный момент времени èt  значение угла места, задающего направление на 
космический аппарат, было максимальным на интервале видимости космическо-
го аппарата (кульминационное значение угла места) и равно заданному значе-
нию max . Проварьировав кульминационные значения угла места max  для мо-
мента времени моделирования èt  в заданном диапазоне max,90  

 
  (с учетом воз-

можности расположения наземной станции по обе стороны от трассы), можно 
рассмотреть те из интервалов видимости, на которых углы места достигают отно-
сительно больших значений (близких к 90 ). Такой выбор точек расположения 
наземных станций обоснован тем, что обычно сеансы связи реализуются на ин-
тервалах видимости с достаточно высокими углами мест. 

Для каждого из выбранных подобным образом местоположений пункта связи 
с шагом t , по крайней мере, на порядок меньшим шага tu , моделируется дви-
жение космического аппарата на интервале времени max max,

2 2
t t

è è
k k

t t
     

, где 

maxt  – максимально возможная длительность интервала видимости для косми-
ческих аппаратов рассматриваемой спутниковой системы, а k  – коэффициент, 
больший единицы, который позволяет с некоторым запасом определить отрезок 
времени моделирования движения космического аппарата в координатах пункто-
вой топоцентрической системы рассматриваемого пункта связи. В описанном ме-
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тоде моделируется движение введенного в рассмотрение абстрактного космичес-
кого аппарата, а предполагаемые абстрактные наземные станции как бы сопро-
вождают его.

В работе [10] предложен аналогичный, но альтернативный по способу ре-
ализации метод (назовем его метод 2). С принятым шагом tu  изменяется мо-
мент время èt  в пределах заданного отрезка времени. Вводится в рассмотрение 
абстрактная наземная станция, и при каждом значении момента времени tu  расс-
матривается ряд ее местоположений (они выбираются на произвольно выбранной 
долготе путем варьирования с принятым шагом географической широты). Также 
вводится в рассмотрение некоторое множество абстрактных космических аппара-
тов, каждый из которых в момент времени èt  виден из расположенного в рассма-
триваемой точке пункта связи. 

Орбитальные параметры введенных в рассмотрение космических аппаратов 
определяются на основе описанного ниже подхода. Эксцентриситет, большая по-
луось, наклонение орбиты, аргумент перигея у них такие же, как и у всех косми-
ческих аппаратов рассматриваемой системы. Для определения значений долготы 
восходящего узла и времени прохождения перигея этих космических аппара-
тов выполнятся следующее. Во-первых, полагается, что трасса одного из кос-
мических аппаратов в момент времени èt  проходит через точку расположения 
наземной станции (главная опорная трасса). Также рассматриваются космичес-
кие аппараты, трассы которых получены путем сдвига этой трассы по широте 
влево и вправо с принятым шагом в диапазоне полосы обзора космического ап-
парат (опорные трассы). На полученных трассах в окрестности точки располо-
жения наземной станции выбирается ряд точек. Выбранные точки полагаются 
подспутниковыми в момент времени èt  для введенных в рассмотрение космичес-
ких аппаратов, и исходя из этого рассчитываются значения долготы восходящего 
узла и момента времени прохождения перигея. 

Аналогично методу 2, для выбранного положения пункта связи движе-
ние введенных в рассмотрение космических аппаратов моделируется в ко-
ординатах его пунктовой топоцентрической системы на интервале времени 

max max,
2 2
t t

è è
k k

t t
     

 с шагом t , существенно меньшим шага tu . Таким об-
разом, в методе 2 в момент времени èt  изменяется местоположение наземной 
станции, а вводимые в рассмотрение космические аппараты как бы сопровожда-
ют ее – оказываются в зоне ее видимости.

Предлагаемый метод представляет собой модификацию описанных выше 
методов 1 и 2. Вводится в рассмотрение абстрактный космический аппарат, для 
которого значения эксцентриситета e , большой полуоси a , наклонения орбиты 
i  и аргумент перигея   такие же, как и для всех космических аппаратов спутни-
ковой системы. С принятым шагом tu  изменяется момент времени èt  в преде-
лах заданного отрезка времени. Предлагается не моделировать движение косми-
ческого аппарата, как в методе 1, а варьировать местоположение подспутниковой 
точки в момент времени èt  и определять орбиты, соответствующие эти точкам 
(таким образом, введен в рассмотрение космический аппарат с «переменной ор-
битой»). Для определения каждой из орбит рассматриваемого космического ап-
парата с известными значениями четырех орбитальных параметров e , a , i ,   и 
заданными географической долготой s  и географической широтой s  точки pS  
его трассы в момент времени èt  находятся значения долготы восходящего узла 

*  и времени прохождения перигея *  (рис. 1).
Варьирование положения подспутниковой точки pS  осуществляется следу-

ющим образом. Вследствие того, что для рассматриваемой спутниковой системы 
траектории космических аппаратов одинаковы по форме и имеют одинаковые 
значения аргумента перигея и наклонения орбиты, любые две номинальные тра-
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ектории космических аппаратов с произвольными значениями долготы восходя-
щего узла (а также трассы этих космических аппаратов) могут быть совмещены 
путем их поворота вокруг оси вращения Земли на угол, равный разности зна-
чений долготы их восходящих узлов. Поэтому выбор значения географической 
долготы s  подспутниковой точки может быть произвольным. При выбранной 
географической долготе s  изменяется значение широты s  с принятым шагом 

s  в заданном диапазоне широт  min max,   территории обслуживания спутни-
ковой системы. 

Рис. 1. Проекции на поверхность Земли вводимых в рассмотрение абстрактных 
космических аппаратов

Для каждой из рассматриваемых подспутниковых точек pS  (то есть для каж-
дой из орбит введенного в рассмотрение спутника) в пределах зоны обзора кос-
мического аппарата варьируется местонахождение точки P , в которой полагает-
ся расположенным наземный пункт связи (рис. 2, 3). Географические координаты 
точки расположения наземной станции P  (долгота p  и широта p ) выбираются 
на поверхности Земли в области, представляющей собой круг, центр которого со-
впадает с подспутниковой точкой pS , а радиус pr  равен радиусу зоны обзора zr  
или составляет некоторую его часть.

Sp

S

   s 

   p  

 

P S

   s 

   s  

Sp

Рис. 2. Точки местоположения 
наземных станций 

в окрестности подспутниковой 
точки Sp
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Направление из каждой точки P  на рассматриваемый космический аппарат 
моделируется как в методах 1 и 2 на интервале max max,

2 2
t t

è è
k k

t t
     

 с шагом 

t , существенно меньшим шага tu . Таким образом, введенные в рассмотрение 
абстрактные наземные станции как бы сопровождают абстрактный космический 
аппарат с переменной орбитой – оказываются в окрестности его подстпутниковой 
точки, местоположение которой изменяется.

Алгоритм определения параметров одной из реализаций переменной 
орбиты космического аппарата. Пусть известны географическая долгота s  и 
географическая широта s  подспутниковой точки pS  космического аппарата, для 
которого известны значения параметров e ,a , i ,   (одинаковые для всех косми-
ческих аппаратов спутниковой системы). Для определения его орбиты необходи-
мо найти значения долготы восходящего узла *  и времени прохождения пери-
гея * .

Рассмотрим сферический треугольник pKMS  (рис. 4). Его сторона pKS  – это 
дуга большого круга, образуемого пересечением плоскости орбиты с земной сфе-
рой, отсчитываемая от подстпутниковой точки pS  до ближайшей точки пересече-
ния этого круга с экватором (точки K ). Обозначим величину дуги pKS  – du . Зна-
чение du  определяется следующим выражением:

 arcsin sin / sind su i .

При расчете аргумента широты необходимо учитывать следующее. В общем 
случае, когда диапазон широт  min max,   территории возможного местонахожде-
ния наземной станции включает в себя и положительные и отрицательные значе-
ния, на каждом витке спутника можно выделить четыре участка (рис. 3, 4). Рас-
смотрим их для случая прямой орбиты спутника (значение наклонения орбиты i  
лежит в диапазоне 0,

2
 

  
). На участке 1 угол между направлением на восходящий 

узел и направлением на меридиан подспутниковой точки pS , отсчитываемый 
против вращения Земли, находится в диапазоне 0,

2
 

  
, на участке 2 – в диапазоне 

,
2
  
  

, на участке 3 – в диапазоне 3
,

2
 

  
, на участке 4 – 3

,2
2
  

  
.

Для достаточной полноты анализа возможных вариантов интервалов види-
мости необходимо при выбранном значении долготы s  рассматривать два слу-
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Рис. 3. Трасса 
космического аппарата
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чая. Если выбранная для рассмотрения подспутниковая точка расположена в се-
верном полушарии (ее широта – 0,

2s
     

), то, во-первых, необходимо опреде-
лить орбиту космического аппарата в предположении, что он движется на участке 
1, и, во-вторых, – в предположении его движения на участке 2. Если подспутни-
ковая точка расположена в южном полушарии (ее широта – ,

2s
     

), то, во-
первых, следует найти орбитальные параметры космического аппарата, полагая, 
что он движется по участку орбиты 3, и, во-вторых, – по участку 4.

Рис. 4. Варианты расположения подспутниковой точки на трассе космического 
аппарата

Аргумент широты рассчитывается с использованием значения du  с учетом 
того, на каком из четырех участков находится космический аппарат: 

– на участке 1 du u ;
– на участке 2 – du u  ;
– на участке 3 – du u  ;
– на участке 4 – du u  .
Получив значение аргумента широты u , можно найти время прохождения пе-

ригея * , рассчитав на основе известных выражений, например, представленных 
в [9], истинную аномалию  , эксцентрическую аномалию E  и далее – момент 
времени прохождения перигея * . При этом будет найдено значение момента вре-
мени прохождения перигея *  на последнем витке спутника. При необходимости, 
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с учетом других витков космического аппарата, может быть найдено значение * , 
ближайшее к начальному моменту отрезка времени, на котором выполняется ана-
лиз интервалов видимости космических аппаратов. 

Для определения долготы восходящего узла выполняются такие расчеты. Из 
прямоугольного сферического треугольника pKMS  находится величина дуги KM  
(обозначим ее  ):

 arcsin /stg tgi   .
Обозначим долготу точки восходящего узла в гринвичской системе коорди-

нат r , тогда долгота подспутниковой точки определяется следующим образом:
для участков трассы 1 и 3 

,
2

,
2

r

s

r

i

i










    
   


а для участков 2 и 4 – 
,

2

,
2

r

s

r

i

i










    
   


.

Если положить, что в нулевой момент времени углы между одноименными 
осями геоцентрической экваториальной системы и гринвичской системы равны 
нулю (то есть направление из центра Земли на точку весеннего равноденствия 
и на точку пересечения гринвичского меридиана с экватором совпадают), то ис-
комое значение долготы восходящего узла на момент времени èt  определяется 
выражением 

*
Ç ès t    ,

где ç  – угловая скорость вращения Земли.
Таким образом, найдены орбитальные параметры космического аппарата, 

который в заданный момент времени находится в зените над точкой pS . Далее, 
на основе предложенного выше подхода можно выбирать координаты точек мес-
тоположения пунктов связи P , из которых этот спутник виден в момент време-
ни èt , и моделировать его движение на интервалах видимости, которым принад-
лежит момент времени èt .

Выводы. Предложенный метод обладает основными достоинствами методов 
1 и 2. Он дает возможность достаточно полно исследовать множество интервалов 
видимости космических аппаратов спутниковой системы на интервалах их види-
мости. Позволяет, по меньшей мере, на порядок снизить затраты времени по срав-
нению с подходом, когда моделируется движение всех космических аппаратов 
для наземных станций, точки местоположения которых находятся в узлах сетки, 
«нанесенной» на заданную территорию. И при этом при моделировании движе-
ния космических аппаратов на интервалах их видимости можно использовать до-
статочно подробные математические модели.

Предложенный метод отличается от метода 1 следующим. В методе 1 реали-
зуется «сквозное» моделирование движения космического аппарата по введеной 
в рассмотрение орбите и выбираются координаты точек расположения наземных 
станций в окрестности подспутниковой точки. В предложенном методе нет «при-
вязки» к одной орбите. В нем осуществляется варьирование орбиты космическо-
го аппарата путем определения ее параметров таким образом, чтобы рассмотреть 
множество «абстрактных» космических аппаратов, видимых из выбранного ме-
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стоположения наземной станции в окрестности рассматриваемого момента вре-
мени. В ряде задач такой подход может быть предпочтителен.

Если сравнивать предложенный метод с методом 2, то следует отметить, что 
предложенный метод удобен, когда рассматривается обобщенный космический 
аппарат спутниковой системы, для которого исследуются интервалы его видимо-
сти с различных наземных станций, а метод 2 предпочтителен, когда рассматри-
вается обобщенная наземная станция связи спутниковой системы, для которой 
анализируется движение космических аппаратов в зоне ее видимости.

Все описанные в данной работе методы анализа движения космических аппа-
ратов на интервалах видимости с наземных станций могут быть полезны при про-
ектировании спутниковых систем.
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