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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ЦЕЛЕСООБРАЗНОГО ИСПОЛЬЗОВАНИЯ 

КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ С СОЛНЕЧНЫМ ПАРУСОМ  

И КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ С ЭЛЕКТРОРЕАКТИВНОЙ 

ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКОЙ В РАМКАХ  

ГЕЛИОЦЕНТРИЧЕСКИХ ПЕРЕЛЁТОВ 

В настоящее время ведущие мировые космические державы проводят активные 

разработки в области проектирования миссий к планетам солнечной системы. Подобные 

проекты подразумевают использование дорогостоящих ракетно-космических 

комплексов [1-2]. Перспективным способом удешевления подобных миссий является 

проектирование и отработка солнечного паруса (СП) как основного двигателя для 

космического аппарата (КА). В статье рассмотрим целесообразность применения 

солнечного паруса по сравнению с электрореактивной двигательной установкой (ЭРДУ) в 

рамках гелиоцентрических перелётов на примере перелёта к астероиду Эрос. 

Уравнения пространственного движения в гелиоцентрической системе координат 

описывается фазовым вектором 

( , , , , , )T

rX r V V i        (1) 

или системой дифференциальных уравнений [3]: 
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    (2) 

где r – расстояние между центрами масс КА и Солнца, φ – аргумент широты, Vr – 

радиальная скорость КА, Vφ – трансверсальная скорость КА, Ω – долгота восходящего 

узла, i – наклонение орбиты, a0 – полное ускорение, λ1 – управляющий угол в плоскости 

эклиптики, λ2 – управляющий угол для коррекции и поддержания наклонения i и долготы 

восходящего узла Ω. 
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Полное ускорение определяется следующим образом: 
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где F – сила тяги от солнечного света, m – масса КА, Sr – энергия солнечной 

электромагнитной волны на единичную площадь, S – текущая площадь паруса, c – 

скорость света. 

Сила тяги от солнечного света определяется следующим образом: 
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где 1 1( ) cos( ).S S     (5) 

Математическая модель движения КА с ЭРДУ описывается вектором фазовых 

состояний:  

( , , , , , , ) ,T

r pX r V V m i         (6) 

где mp – массовый расход рабочего тела. 

В системе дифференциальных уравнений, описывающей математическую модель 

движения КА с ЭРДУ, массовый расход топлива определяется следующим образом: 

,pm        (7) 

где β – расход топлива за единицу времени. 

Расход топлива за единицу времени β определяется следующим образом: 
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где δ – коэффициент работы двигателя (если δ=1, то ЭРДУ включена; если δ=0, то ЭРДУ 

отключена), сp – скорость истечения рабочего тела. 

Полное ускорение КА с ЭРДУ определяется следующим образом:  
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Результаты моделирования показывают, что КА с СП способен выйти на орбиту 

астероида 433 Эрос за 2291 день. На рис. 1 показана траектория перелёта. КА с СП 

потребовалось большое количество времени на выполнение миссии, но на протяжении 

всего перелёта КА с СП использовал только энергию солнечного света. КА с СП 

предназначен для выполнения дальних недорогих перелётов. 
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Рис. 1. Траектория движения КА с СП   Рис 2. Траектория движения КА с ЭРДУ 

После завершения второго сеанса моделирования были получены длительность 

перелёта, траектория движения КА с ЭРДУ и массовый расход рабочего тела. КА с ЭРДУ 

достигнет орбиты астероида 433 Эрос за 135 дней, затратив 470 кг рабочего тела. На рис. 2 

изображена траектория движения КА с ЭРДУ. Траектория разделена на три части: два 

активных участка (красный цвет, δ=1) и один пассивный участок (синий цвет, δ=0). 

Очевидно, что для наибыстрейшего достижения орбиты астероида следует 

использовать ЭРДУ, например, если требуется срочно доставить груз для перспективных 

обитаемых окололунных модулей. Если же целью является изучение отдалённых 

объектов, то СП является наилучшим способом совершения межпланетного перелёта.  
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