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 Аннотация. Одной из наиболее важных задач Федеральной космиче-
ской программы России на период до 2025 года является создание космиче-
ских аппаратов дистанционного зондирования Земли. Неотъемлемой частью 
проектирования космических аппаратов такого класса считается определе-
ние параметров орбит, которые наиболее эффективны с позиций информа-
тивности, энергообеспечения и срока активного существования. В орби-
тальном полете температурное состояние космических аппаратов сложным 
образом меняется во времени и пространстве. Неоднородное температурное 
поле элементов конструкции космических аппаратов может стать причиной 
искажения формы, отрицательно влияющего на выполнение целевых задач. 
Предложена методика комплексного анализа и определения параметров 
конструкции платформы из полимерного композиционного материала, 
входящей в состав космического аппарата дистанционного зондирования 
Земли. Рассмотрены условия теплового нагружения для полета по солнечно-
синхронной орбите и выполнено математическое моделирование условий 
функционирования, обеспечивающих эффективную эксплуатацию такого 
рода космических аппаратов. Представлены результаты моделирования теп-
лового режима вариантов конструкций платформы из полимерного компо-
зиционного материала. Методика будет полезна при определении комплек-
са орбитальных характеристик космических аппаратов дистанционного 
зондирования Земли на этапе технических предложений. 
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Введение * 
В современной ракетно-космической техни-

ке прочностные и массово-габаритные требова-
ния, предъявляемые к конструкциям, непрерыв-
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но повышаются, а условия эксплуатации изделия 
становятся все более экстремальными. Так, эле-
менты конструкций спутников связи и дистан-
ционного зондирования Земли подвергаются воз-
действиям знакопеременных температурных на- 
грузок, радиационному излучению.  

Для обеспечения высокой весовой эффектив-
ности конструкций широко применяются трехслой- 
ные панели с обшивками из углепластика, пред-
ставляющие собой систему, которая состоит из 
двух внешних сравнительно тонких слоев и сред-
него, более толстого слоя. Обшивки изготавлива-
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ют преимущественно из углепластика, который 
обладает относительно невысокой плотностью, вы- 
сокими физико-механическими характеристиками, 
низкими температурными коэффициентами линей- 
ного расширения. Заполнитель изготавливают из 
материалов с малой плотностью (вспененного по-
лимерного материала, легкого металла в форме 
сот, перемычек, гофрировки или другой конструк-
ций). Обшивки испытывают продольные нагрузки 
(растяжение, сжатие, сдвиг) в своей плоскости и 
поперечные изгибающие моменты. Заполнитель 
воспринимает поперечные силы при изгибе и 
обеспечивает совместную работу и устойчивость 
несущих слоев. Трехслойные панели при малом 
весе обладают повышенной жесткостью на изгиб, 
что позволяет получить значительный выигрыш в 
весе для конструкций, воспринимающих сжимаю-
щие усилия. Опыт эксплуатации и отработки объ-
ектов с применением трехслойных пакетов показал 
высокую эффективность трехслойных конструк- 
ций, а порой – их незаменимость.  

Одной из наиболее важных областей приме-
нения трехслойных конструкций является их ис-
пользование для задач околоземных космических 
полетов на низких орбитах с целью дистанцион-
ного зондирования Земли (ДЗЗ). Спутники ДЗЗ 
предназначены для изучения земной поверхности 
различных местностей и регионов, выявления 
залежей полезных ископаемых, аномальных яв-
лений природы (пожаров, наводнений, землетря-
сений, извержений вулканов и т. д.). В настоящее 
время создание систем ДЗЗ входит в состав феде-
ральной космической программы и является од-
ним из приоритетных направлений для развития 
ракетно-космической промышленности в России. 
Спутниками связи и ДЗЗ занимаются такие ком-
пании, как Lockheed Martin Commercial Space 

Systems, Orbital Sciences Corporation, Boeing Satel-
lite Systems, Space Systems/Loral, EADS Astrium, 
Thales Alenia Space, АО «ИСС», АО «ВНИИЭМ» 
и ряд других.  

Повышение экономичности и надежности 
космических аппаратов (КА) неразрывно связа-
но с возможностью уменьшения массы конструк- 
ции при сохранении или даже повышении проч-
ности. Решение проблем в этом направлении 
связывают с разработкой новых видов обшивок 
и заполнителей в трехслойных конструкциях. 
Актуальной задачей является создание метода 
расчета и оптимизации конструкции многослой-
ной панели с учетом различных требований, 
обусловленных их эксплуатацией, особенностью 
изготовления, а также технологических ограни-
чений. Работы в данной области ведутся специ-
алистами США, Франции, Японии, КНР, России 
[1–13]. 

На основе вышесказанного целью настоя-
щей работы является определение тепловых 
нагрузок и напряженно-деформированного со-
стояния элементов космического аппарата ДЗЗ 
для выбора и обоснования материалов, позво-
ляющих достичь рациональных весовых пара-
метров. 

1. Компоновка космического аппарата ДЗЗ  

В одном из конструктивных вариантов испол-
нения КА имеет форму прямоугольного паралле-
лепипеда, элементы которого соединены между 
собой и подсоединены к переходной ферме (рис. 1). 
Для удобства сборки и монтажа приборов аппарат 
разделен на два отсека: отсек полезной нагрузки 
(бортовой целевой комплекс) и отсек служебных 
систем (служебная платформа). 

 

 
 

Рис. 1. Общий вид КА ДЗЗ 
[Figure 1. General view of the remote sensing spacecraft] 

Бортовой целевой комплекс
[Airborne target complex] 

Служебная платформа 
[Service platform] 
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Основные требования к многоцелевой служеб- 
ной платформе, обусловлены ее конструктивно-
компоновочной схемой: минимальные габариты 
и масса, сохранение исходных габаритов при 
воздействии внешних и внутренних источников, 
минимальные конструктивные изменения при ус- 
тановке на нее целевой аппаратуры КА, мини-
мальный объем наземной экспериментальной от-
работки, удобство эксплуатации. 

Платформа КА представляет собой размеро-
стабильную несущую конструкцию, не имею-
щую герметичных отсеков. Панели отсеков 
имеют вид трехслойной конструкции, состоящей 
из сотового заполнителя алюминиевого сплава, 
двух листов обшивки из углепластика, тепловых 
труб, предназначенных для выравнивания тем-
пературных полей, а также закладных элементов 
для крепления аппаратуры. Солнечные батареи 
состоят из двух панелей по четыре секции 
каждая.  

2. Моделирование движения  
космического аппарата ДЗЗ по орбите 

Прежде всего, предъявляемые функциональ- 
ные требования к КА ДЗЗ влияют на их динами-
ческие характеристики, то есть на рабочую ор-
биту. Была составлена математическая модель 
динамики движения КА ДЗЗ по орбите и усло-
вий его функционирования. Эта модель реализо- 
вана в программной среде Matlab, по ее резуль-
татам проанализированы характеристики орби-
ты КА ДЗЗ [13]. Расчет математической модели 
определил параметры рабочей орбиты для КА 
ДЗЗ: высота орбиты h = 514 км, наклонение ор-
биты i = 97,4°, местное время прохождения вос-
ходящего узла mΩ = 6 h. Тип орбиты – около- 
круговая (с эксцентриситетом е = 0,00135), сол-
нечно-синхронная, кратная (период кратности – 
14 суток). 

3. Моделирование температурного поля 
и напряженно%деформированного состояния 
размеростабильных элементов  
конструкции космического аппарата 

Влияние космического пространства на КА 
складывается из суммы коротковолнового элек-
тромагнитного излучения (ЭМИ), состоящего как 
из длинноволнового ультрафиолетового (УФ), ви-
димого и коротковолнового инфракрасного (ИК) 
спектров ЭМИ, так и из длинноволнового ИК 
ЭМИ (теплового излучения). Спектр солнечного 

излучения состоит в основном из первых трех ЭМИ, 
а длинноволновое ИК относится как к собствен-
ному тепловому излучению Земли, так и к тепло-
вым потокам излучения между элементами кон-
струкций КА.  

Под воздействием ЭМИ в силовых конструк-
циях КА возникают температурные деформации, 
которые влияют на размеры и форму основных 
элементов КА ДЗЗ, находящегося в условиях 
эксплуатации на орбите.  

Для оценки изменения температурного поля 
и влияния его на напряженно-деформированное 
состояние размеростабильных элементов конструк- 
ции КА ДЗЗ заданы условия, соответствующие 
движению по определенной выше солнечно-син- 
хронной орбите. Распределение температурного 
поля и напряженно-деформированное состояние 
в конструкции КА рассматривались в течение 
года полета по орбите, в связи с чем выбраны 
четыре наиболее показательные точки изменения 
светотеневой обстановки: зимнее и летнее солн-
цестояние, весеннее и осеннее равноденствие.  

В качестве исследуемых элементов конструк-
ции в работе рассмотрены платформа, солнечные 
батареи и рефлектор антенны. Геометрические мо- 
дели разработаны для платформы в форме па-
раллелепипеда размерами 1600×2000×2000 мм, 
панели солнечных батарей размерами 8000×1700 мм; 
рефлектора антенны диаметром 1200 мм и высо-
той 100 мм. Необходимые для моделирования 
данные по теплофизическим характеристикам за-
имствовались из справочника [14], а по оптиче-
ским характеристикам из справочника [15]. Мо-
делирование проводилось в программном ком-
плексе NX. Строилась конечно-элементная мо-
дель КА ДЗЗ со средним диагональным разме-
ром конечного элемента не более 100 мм. Пара-
метрическое моделирование выполнялось с по-
мощью модуля NX/Space Systems Thermal в ко-
тором заданы параметры орбиты, ориентация КА 
в пространстве, положение Солнца относитель-
но орбиты. Отдельные результаты по определе-
нию температурных полей и напряженно-дефор- 
мированного состояния элементов конструкций 
приведены на рис. 2–4. 

Из результатов параметрического моделиро- 
вания определено, что распределение темпера-
турного поля в течение года меняется от –70 до 
+88 ℃ (рис. 2, 3), а перемещения в конструкции 
не превышают 18 мм (рис. 4), что укладывается 
в диапазон допустимых значений. Кроме того, 
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установлено, что для более детального анализа 
напряженно-деформированного состояния элемен- 
тов конструкций КА ДЗЗ из полимерных компо-
зиционных материалов необходимо выполнять 
расчет всего аппарата из-за возможного затене-

ния конструктивными элементами и создания 
больших температурных градиентов. На основе 
полученных результатов оценивается напряжен-
но-деформированное состояния элементов кон-
струкций КА ДЗЗ. 

 

 
 

Рис. 2. Температурное поле в конструкции КА под влиянием нагрева потоками теплового излучения от Солнца 
в период зимнего солнцестояния и Земли (теневая часть витка), °С 

[Figure 2. The temperature field in the spacecraft structure under the influence of heating by thermal radiation fluxes from the Sun 
during the winter solstice and the Earth (shadow part of the orbit), °С] 

 
 

 
 

Рис. 3. Температурное поле в конструкции КА под влиянием нагрева потоками теплового излучения от Солнца 
в период весеннего равноденствия и Земли (освещенная часть витка) на освещенной стороне КА, °С 

[Figure 3. The temperature field in the spacecraft structure under the influence of heating by thermal radiation flux from the Sun 
during the spring equinox and the Earth (the illuminated part of the orbit) on the lightened side of the spacecraft, °С] 
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Рис. 4. Общие перемещения в конструкции КА под влиянием нагрева потоками теплового излучения от Солнца 
в период зимнего солнцестояния и Земли (освещенная часть витка), мм 

[Figure 4. General displacements in the spacecraft structure under the influence of heat fluxes from the Sun 
during the winter solstice and the Earth (illuminated part of the orbit), mm] 

 

 
 

Рис. 5. Геометрическая модель элемента размеростабильной платформы КА ДЗЗ с обшивками из углепластика 
[Figure 5. Geometric model of an element of the dimensionally stable remote sensing spacecraft platform 

with carbon�epoxy composite material plating] 

 

 
 

Рис. 6. Деформации в перпендикулярном к обшивкам направлении в сотах под влиянием нагрева потоками теплового 
излучения от Солнца в период весеннего равноденствия и Земли (освещенная часть витка) на освещенной стороне КА  

[Figure 6. Deformations in the direction perpendicular to the sheathing in the cells under the influence of heat flux from the Sun 
during the spring equinox and the Earth (illuminated part of the orbit) on the illuminated side of the spacecraft] 
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На рис. 5 и 6 приведены отдельные резуль-
таты расчета напряженно-деформированного со- 
стояния в элементе размеростабильной платфор- 
мы КА ДЗЗ с обшивками из углепластика на ос-
нове углеродной ленты и алюминиевым сотовым 
заполнителем.  

Заключение 

Предложена методика определения темпера-
турного и напряженно-деформированного состо-
яния элементов конструкций КА ДЗЗ для выбо-
ра рациональных конструктивно-компоновочных 
решений, которая позволяет учитывать: 

– динамику полета КА по орбите; в частности 
приведен расчет для орбиты со следующими ра- 
бочими параметрами: высота орбиты h = 514 км, 
наклонение орбиты i = 97,4°, местное время про- 
хождения восходящего узла mΩ = 6 h, тип орбиты – 
околокруговая (с эксцентриситетом е = 0,00135), 
солнечно-синхронная, кратная (период кратно-
сти – 14 суток); 

– тепловые потоки на КА ДЗЗ от Солнца, 
прямое излучение Земли и отраженное от Земли 
излучение Солнца; 

– затенение и переотражение элементами кон-
струкции КА ДЗЗ при моделировании теплооб-
мена; 

– напряженно-деформированное состояние 
конструктивных элементов КА ДЗЗ на уровне 
структуры материала (в обшивках и сотах трех-
слойных сотовых панелей). 

Методика может представлять интерес на на- 
чальных этапах проектирования элементов кон-
струкций КА ДЗЗ с применением полимерных 
композиционных материалов. 
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 Abstract. One of the most important tasks of the Federal Space Pro-
gram of Russia for the period until 2025 is the creation of spacecraft for 
remote sensing of the Earth. An integral part of the design of this class 
spacecraft is the determination of the parameters of the orbits that are most 
effective from the standpoint of information content, energy supply and 
the duration of active existence. In orbital flight, the temperature state of 
spacecraft in a complex way varies in time and space. The inhomogeneous 
temperature field of the structural elements of spacecraft can cause shape 
distortion, which adversely affects the performance of targets. A technique 
for a comprehensive analysis and determination of the platform composite 
design parameters, which is part of the spacecraft for remote sensing of 
the Earth is proposed. The conditions of thermal loading for flight in a sun-
synchronous orbit are considered and mathematical modeling of the opera-
ting conditions that ensure the effective operation of such spacecraft is per-
formed. The results of modeling the thermal regime of options for compo-
site platform designs are presented. The technique will be useful in deter-
mining the complex of orbital characteristics of the Earth remote sensing 
satellite at the stage of technical proposals. 
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