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Проектирование космического аппарата на начальных этапах осуществляется при наличии не-
определенностей по параметрам и условиям. Определение проектных параметров происходит по-
шагово: определение номинальных значений проектных параметров, нормирование запасов ресур-
сов (масса, объем, энергопотребление) по проектным параметрам на парирование неопределенно-
стей, проектирование космического аппарата на предельные ресурсы.  

Эксплуатация космического аппарата с включенной электрической нагрузкой содержит не-
сколько этапов: выведение на целевую орбиту, ввод в штатную эксплуатацию, штатную эксплуа-
тацию по целевому назначению, выведение из целевого использования при возникновении аварийных 
ситуаций. Система электропитания предназначена для обеспечения бесперебойного автономного 
электроснабжения бортовой аппаратуры во всех режимах и на всех этапах в течение срока ак-
тивного существования космического аппарата с учетом наличия теневых участков орбиты от 
Земли и Луны. 

В данной статье разработаны методические принципы проектирования космического аппара-
та на предельное энергообеспечение полезной нагрузки при наличии неопределенностей по пара-
метрам и условиям. Разработаны математические модели расчета параметров энергобаланса 
космического аппарата для различных вариантов реализации мощности сеансной нагрузки в зави-
симости от уровня освещенности орбиты и срока функционирования космического аппарата. 
Проведены оценки эффективности использования методических принципов проектирования косми-
ческого аппарата на предельное энергообеспечение полезной нагрузки в зависимости от уровня ос-
вещенности орбиты и срока функционирования космического аппарата. Разработана методика 
нормирования запасов по энергоресурсам космического аппарата на парирование  неопределенно-
стей по параметрам и условиям, а также принципы ее применения при проектировании космиче-
ского аппарата на предельное энергообеспечение полезной нагрузки. 

 
Ключевые слова: космический аппарат, полезная нагрузка, энергобаланс, теневые зоны орбиты, 

методика оценки эффективности. 
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The design of a spacecraft at the initial stages is carried out in the presence of uncertainties in terms of 

parameters and conditions. Determination of design parameters is carried out step by step: determination 
of nominal values of design parameters, normalization of resource reserves (mass, volume, energy 
consumption) according to design parameters to parry uncertainties, designing a spacecraft for marginal 
resources. 

The operation of a spacecraft with an electrical load switched on includes several stages: launching 
into the target orbit, putting into regular operation, regular operation for the intended purpose, 
decommissioning from the intended use in case of emergencies. The power supply system is designed to 
provide uninterrupted autonomous power supply to the onboard equipment in all modes and at all stages 
during the period of active existence of the spacecraft, taking into account the presence of shadow sections 
of the orbit from the Earth and the Moon. 

In this article, methodological principles for designing a spacecraft for the maximum power supply of 
the payload in the presence of uncertainties in parameters and conditions are developed. Mathematical 
models for calculating the parameters of the energy balance of the spacecraft have been developed for 
various options for realizing the power of the session load, depending on the level of illumination of the 
orbit and the period of operation of the spacecraft. The effectiveness of using the methodological principles 
of designing a spacecraft for the maximum power supply of the payload, depending on the level of 
illumination of the orbit and the period of operation of the spacecraft, has been evaluated. A technique has 
been developed for rationing reserves by spacecraft energy resources to parry uncertainties in terms of 
parameters and conditions, as well as the principles of its application when designing a spacecraft for 
maximum payload power supply. 

 
Keywords: spacecraft, payload, energy balance, shadow zones of the orbit, methodology for evaluating 

efficiency. 
 
Введение 
Проектирование космического аппарата (КА) на начальных этапах осуществляется при на-

личии неопределенностей по параметрам и условиям. Поэтому определение проектных пара-
метров КА в условиях неопределенности относится к классу стохастических задач и для упро-
щения ее решения и частичного сведения к детерминированной форме осуществляется пошаго-
во [1; 3–6]: 

– определение номинальных значений проектных параметров; 
– нормирование запасов ресурсов (масса, объем, энергопотребление) по проектным пара-

метрам на парирование неопределенностей; 
– проектирование КА на предельные ресурсы. 
В статье рассмотрены методические принципы проектирования КА на предельное энерго-

обеспечение полезной нагрузки при решении задачи формирования требований к системе элек-
тропитания в условиях неопределенностей.  
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Обобщенные характеристики электрической нагрузки КА 
Космические аппараты информационного обеспечения относятся к классу автоматических 

КА с автономным принципом функционирования в течение больших интервалов времени  
в процессе своего срока активного существования (САС) на орбите [1]. 

Эксплуатация КА с включенной электрической нагрузкой содержит несколько этапов: выве-
дение на целевую орбиту, ввод в штатную эксплуатацию,  штатную эксплуатацию по целевому 
назначению, выведение из целевого использования при возникновении аварийных ситуаций. 
Система электропитания (СЭП) предназначена для обеспечения бесперебойного автономного 
электроснабжения бортовой аппаратуры во всех режимах и на всех этапах  в течение срока ак-
тивного существования КА с учетом наличия теневых участков орбиты от Земли (ТУЗ) и Луны 
(ТУЛ) [1; 2]. 

Режимы работы КА по этапам различаются по распределению электрической нагрузки по 
времени: на начальных этапах режимы имеют переменную длительность и индивидуальную 
циклограмму энергопотребления, в то время как на этапе штатной эксплуатации режимы рабо-
ты КА характеризуется определенной цикличностью, кратные периоду обращения КА ( )КАT  
или суткам. В общем виде циклограмму энергопотребления КА для каждого режима представ-
ляют в виде кусочно-непрерывной функции – последовательности переменных значений мощ-
ности нагрузки на интервалах заданной длительности в пределах выбранного цикла.  

Для проектных оценок энергобаланса КА, как правило, используют обобщенные свойства 
циклограммы энергопотребления КА отдельного витка длительностью КАT : средняя по витку 
мощность нагрузки н.ср ,P  средняя по витку мощность дежурной нагрузки н.д ,P  средняя мощ-

ность сеансной нагрузки с.тP  на теневом участке орбиты длительностью т ,t  средняя мощность 
сеансной нагрузки с.оP  на освещенном участке орбиты длительностью КА тT t−  [1]: 

 

т т
н.ср с.т с.о н.д

КА КА
1   .t tP P P P

T T
⎛ ⎞

= + − +⎜ ⎟
⎝ ⎠                                             

   (1) 

 

Условия освещенности орбиты в течение года существенно изменяются в зависимости от 
положения Солнца относительно плоскости орбиты КА (угол сη ): от максимально освещенной 
орбиты, на которой теневые участки отсутствуют, до максимально теневой орбиты, когда КА 
пересекает максимальные угловые размеры тени от Земли (ТУЗ).  

Условие появления цикла теневых орбит в течение полугода имеет вид [1; 7; 9–11] 
 

max0 ,с Т≤ η β≤     max З

КА
sin ,Т

R
r

β =                                                     (2) 

 

где КАr  – текущее значение величины радиуса орбиты; RЗ – средний радиус Земли (RЗ = 6371 

км); max
Тβ  – угловой радиус ТУЗ. 

Закон изменения положения Солнца относительно плоскости орбиты КА в течение полугода 
для предельного случая (восходящий узел орбиты КА расположен в точке весны) определяется 
уравнением 

( ) sin sin sin ,с сu iη = ⋅ − ε
                 

                                      (3) 
 

где i –
 
наклонение орбиты; ε – наклонение эклиптики; ε = 23,45; uс – угловое положение Солнца 

относительно точки весны. 
Длительность цикла теневых орбит определяется с помощью уравнения (3) из условия 

max0 :с Т≤ η β≤  

( )max
с.прsin sin / sin .Тu i= β − ε

                                                      
(4) 
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Для круговых орбит расчет относительной длительности ТУЗ проводится с помощью урав-
нения 

max
туз

КА

 cos1 arccos ,
cos

Т
Т

с

t
K

T
⎛ ⎞β

= = ⎜ ⎟⎜ ⎟π η⎝ ⎠   

max0 ,с Т≤ η β≤
 
  с.пр0 ,сu u≤≤                         (5) 

 

где КАT  – длительности витка; тузt  – длительность ТУЗ. 

Максимальное значение ТK  при 0сη =  равно 
 

max

ТУЗ .ТK β
=

π                                                               
    (6) 

 

Например, для круговых орбит КА системы ГЛОНАСС имеем [1; 8] 
 

max 14,5 град,Тβ =
 ТУЗ 0,0806,K =  i =

 
64,5 град,   22,4 град.сu =  

 

Зависимость ТK  от сu  приведена на рис. 1, а его среднее значение в зоне теневых орбит  

с.пр0 сu u≤≤  составит ср 0,0636.ТK =  В этом случае среднее значение ТK  за цикл теневых и сол-

нечных орбит определится из уравнения  с.прин ср 22,42 0,0636 0,0158.
90Т Т

u
K K °

= ⋅ ⋅ = ⋅ =
π °

    

 

 
 

Рис. 1. Зависимость ТK  от угла сu в зоне теневых орбит 
 

Fig. 1. Dependence of ТK  on the angle сu  in the zone of shadow orbits 

 
Проектные оценки энергобаланса КА 
Энергетические возможности СЭП, использующей в качестве генератора солнечные батареи 

(СБ), рассчитываются из условия удовлетворения потребностей электрической нагрузки КА на 
критичный случай: в штатном режиме, на конец срока функционирования КА (САС) и на тене-
вых орбитах, с проверкой обеспечения положительного энергобаланса в каждом отдельном ре-
жиме на любом этапе [1; 2]. Критерием положительного энергобаланса является наличие запаса 
электроэнергии в аккумуляторной батарее (АБ) на любой момент рабочего режима, при усло-
вии, что в начале и конце цикла АБ полностью заряжена 

 

min АБ р.АБ ,W W W≤ ≤                                                              (7) 
 

где Wmin – минимальное значение запаса электроэнергии в АБ; WАБ – текущее значение энерго-
емкости АБ в процессе реализации данного режима КА; Wр.АБ – максимальное значение разряд-
ной энергоемкости АБ. 
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Для определения проектных требований к мощности СБ и энергоемкости АБ оценивают 
энергобаланс КА при следующих допущениях:  

– длительность цикла равна длительности витка КАT ; 
– относительная длительность ТУЗ согласно формуле (5); 
– возможность прохождения ТУЛ с относительной длительностью более ТУЗK  оценивается 

отдельно как экстремальное событие, аналогичное аварийным ситуациям; 
– мощность СБ на освещенном участке орбиты постоянная и равна ее среднему значению 

СБ ср ;Р  

– используется циклограмма штатного режима (1), мощность нагрузки представлена в виде 
составляющих: дежурной н.дP , постоянной по витку, сеансной (сверх дежурной) Pc.о и Pc.т . 

Рассмотрим базовый вариант, когда сеансная нагрузка работает непрерывно по витку, вклю-
чая и теневые участки от Земли (ТУЗ), с отличием по величине мощности. Для базовой логики 
работы рассчитаем энергобаланс КА в штатном режиме по методике [1] и определим требова-
ния к номинальному значению мощности СБ на конец САС при наличии ТУЗ: 

– энергобаланс 

( ) р.АБ
АБ з.АБ р.АБ

КА

 
1 ,Т Т

W
K P P K

T
− ⋅η ⋅ ⋅ ≤=

            
                                (8) 

н.д с.о н.д с.т
з.АБ з.р СБ СБ.т р.АБ

Н з.р Н

 
 ,     ;

P P P P
P P P

+ +⎡ ⎤
= η ⋅ η ⋅ − =⎢ ⎥η η ⋅η⎣ ⎦

 

– мощность СБ  

н.д с.о н.д с.т
СБ.т т

СБ Н н.д с.о

  
1 А ,

P P P P
P

P P
⎛ ⎞+ +

= ⋅ + ⋅⎜ ⎟⎜ ⎟η η ⎝ ⎠⋅ +
    ( )

Т
т

Т ЗР ЗР АБ
А ;

1
K

K
=

− ⋅η ⋅η ⋅η
                    (9) 

– энергоемкость АБ 

WАБ.ном = Wmin+ WАБ.р,       WАБ. р = н.д с.т
Т КА

з.р Н

P P  
T

η η
,K

+
⋅ ⋅

⋅
                            (10) 

где Wmin – минимальное значение запаса электроэнергии в АБ; WАБ.р – разрядная энергоемкость 
АБ в процессе реализации данного режима КА; СБ.т .P  – мощность СБ в конце САС на теневых 
орбитах; з.АБP  – мощность заряда АБ; р.АБP  – мощность разряда АБ; Нη ,  СБη ,  ЗРη  – КПД пре-

образования мощности в блоках управления СЭП; АБη  – КПД преобразования энергии в АБ. 
Для случая равномерного по витку потребления сеансной нагрузки (Pc.о = Pc.т = Pc) уравнение 

(9) для расчета мощности СБ на теневых орбитах примет следующий вид: 
 

( )н.д с
СБ.1 т

Н СБ
1 А .

P P
P

+
= ⋅ +
η ⋅η

                                                       (11) 

 

На солнечной орбите Т 0,K =  ТА 0=  поэтому возникает избыток генерируемой мощности СБ  
 

( )СБ.1
СБ.т т

СБ.о
 1 А ,PP

P
δ = = +

  

н.д с
СБ.о

СБ Н
.

P P
P

+
⋅

=
η η                                    

     (12) 

 

Вследствие деградации мощности СБ за САС  САС( )t  ее начальное номинальное значению 
0
СБP  должно быть увеличено 

( )0
СБ СБ.т д САС/ exp ,P P t= −α ⋅

                       
                             (13) 

 

где дα  – коэффициент деградации СБ. 
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Избыток генерируемой мощности СБ в начале САС составит 

( )
0
СБ

СБ.сас д САС
СБ.т

1/ exp .PP t
P

δ = = −α ⋅
                                  

            (14) 

Например, для круговых орбит КА системы ГЛОНАСС имеем 

ТУЗ 0,08,K =
   ЗР 0,937,=η

   
 АБ 0,9,η =  

получим тА 0,11,≈  СБ.т 1,11.Pδ ≈  
При д САС 0,2tα ⋅ =  получим  СБ.сас 1,22.Pδ ≈  
Анализ приведенных уравнений показывает, что в начальные периоды функционирования 

КА, а также на солнечных орбитах всегда образуются резервы энергетических ресурсов, обу-
словленных деградацией мощности СБ к концу САС и переменной длительностью ТУЗ на ор-
бите КА [1]. 

Разработанная проектная модель расчета энергобаланса позволяет сформулировать требова-
ния к начальной мощности СБ 0

СБP  (формулы (9), (13)) и к номинальной разрядной энергии 
WАБ.ном (формула (10)) при известных параметрах нагрузки и условиях освещенности орбит. 
При этом энергоемкость АБ задается для случая максимальной ТУЗ и в начале САС, при мак-
симальной мощности потребления сеансной нагрузки в ТУЗ. 

 
Эффективность применения адаптивной сеансной нагрузки 
Адаптивная сеансная нагрузка реализуется регулированием мощности ее потребления в те-

чение САС, исходя из располагаемых энергетических возможностей СБ на теневых и солнеч-
ных орбитах, в начале и в конце срока функционирования.  

Диапазон изменения мощности потребления сеансной нагрузки определяется по формулам 
(12), (13) для случая солнечной орбиты в начале САС (максимальное значение макс

пн )P  и в конце 

САС (минимальное значение мин
пн )P  

 

макс 0
с СБ Н СБ н.д .P P P= η η −⋅ ⋅

  

( ) 0
СБ Н д САС СБмин

с н.д
т

exp  
1 А

.
t P

P P
η ⋅η ⋅ −α ⋅ ⋅

= −
+

                                       (15) 

 

Текущее значение мощности потребления сеансной нагрузки Pc определяется по формулам 
(12)–(15): 

( ) ( )
0 макс

СБ Н д ф СБ н.д с
c н.д д ф н.д

т т

exp   
P  exp  

1 А 1 А
.

t P P P
P t P

η ⋅η ⋅ −α ⋅ ⋅ +
= − = −α ⋅ −

+ +                 
 (16) 

 

Среднее значение мощности потребления сеансной нагрузки определяется интегрированием 
уравнения (16) в предположении постоянства среднего значения  Аср: 

( )САС max
н.д с 0

ср с н.д
САС ср0

1
1 A

,
t P P I

P P dt P
t

+ ⋅
= = −

+
⋅∫

    

( )
0

1 exp
,д САС

д САС

t
I

t
⋅

⋅
− −α

=
α

 
 

( )0 н.дмакс
ср с н.д

ср

1
,

1 A
I P

P P P
⎡ ⎤⋅ + δ

= − δ⎢ ⎥
+⎢ ⎥⎣ ⎦     

н.д
н.д max

с

,
P

P
P

δ =
    ( )

ин
Т

ср ин
Т ЗР ЗР АБ

 А .
1  

K
K

=
− ⋅η ⋅η ⋅η

          (17) 

 

Эффективность применения адаптивной сеансной нагрузки предлагается оценить с помо-
щью относительного критерия  
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( ) ( )
( ) ( ) ( )

( )0 н.д ср н.дcр т
эа мин

срд САС н.д т н.дс

1 1 А 1 А
.

1 Aexp 1 1 А

I P PP
P

t P PP

+ δ − + δ +
δ = =

+−α +

⋅ ⋅
⋅

⋅ δ − + δ⋅ ⋅
                  

   (18) 

В варианте применения адаптивной сеансной нагрузки энергоемкость АБ задается для слу-
чая максимальной ТУЗ и в начале САС при максимальной мощности потребления сеансной 
нагрузки 

макс
н.д с

АБ.ном min ТУЗ КА
з.р Н

 
T

η η
.

P P
W W K

+
= ⋅+ ⋅

⋅
                                          (19) 

 

Например, для круговых орбит КА системы ГЛОНАСС имеем [1; 8]:  

тА 0,11,≈
 
при ин

Т 0,0158K =  получим ср 0, ,А 0138≈  при д САСtα ⋅  = 0,2 получим 0 0,9063,I ≈  

в результате, полагая н.д
max
с

0,5
P

P
≈  получим эа 1,4.Pδ ≈  

Полученные оценки подтверждают эффективность использования адаптивной сеансной на-
грузки. 

 
Эффективность снижения мощности сеансной нагрузки на теневых участках орбиты 
Рассмотрим вариант оптимизации энергообеспечения КА за счет снижения мощности се-

ансной нагрузки на теневых участках орбиты (в ТУЗ)  
 

c.т сн с ,P P= α ⋅     c.о c.2 ,P P=                                                       (20) 
 

где снα  – коэффициент снижения мощности сеансной нагрузки в ТУЗ. 
Для этого варианта мощность СБ на конец САС определяется по формуле (9): 
 

н.д с.2 н.д сн с.2
СБ.2 т

СБ Н н.д с.2
1 А ,

P P P P
P

P P
⎛ ⎞+ + α

= +⎜ ⎟⎜ ⎟η η +⎝⋅ ⎠

⋅
⋅ ⋅  

 

( )0
СБ.2 СБ д САСexp .P P t⋅ ⋅= −α

         
                                           (21) 

 

Полагая одинаковой мощность СБ на конец САС СБ.1 СБ.2 ,P P=  оценим увеличение мощности 
сеансной нагрузки КА в этом варианте 

 

c.2 т
с

с сн т

1 А .
1 А

PP
P

+
+ α ⋅

δ = =
                      

                                  (22) 

 

Максимальное значение сPδ  достигается при сн 0α =  
 

м.сн т .1 АPδ = +
                    

                                            (23) 
 

Полученное значение выигрыша по мощности сеансной нагрузки реализуется на теневых 
орбитах в конце САС САС( ),t  когда происходит максимальная деградация мощности СБ.  

Однако наличие избыточной мощности СБ в начальный период, когда срок функционирова-
ния КА фt  меньше САС ,t  позволяет обеспечить работу сеансной нагрузки с увеличенной мощ-

ностью c.2P  в ТУЗ до определенного времени функционирования ф.т САС(0 ) t t≤ ≤   
 

( ) ( )c.2 н.д0
СБ.3 СБ д ф.т т

Н СБ
exp 1 А .

P P
P P t

+
= −α =

η
⋅

⋅
+

η
⋅ ⋅

                    
                (24) 

 

Значение 0
СБP  определяется из уравнения (13), которое и подставляется в уравнение (24) 
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( ) ( )
СБ.3 СБ.2

д САСд ф.т

,
expexp

P P
tt

=
α ⋅−⋅−α

   ( ) СБ.3
САС ф.т д

СБ.2
ln .

.
Pt t
P

− ⋅α =                           (25) 

 

Уравнение (25) может быть преобразовано к виду 
 

( ) ( )
( )

н.д.2 тф.т

САС д САС сн т т н.д.2

1 1 А11 ln ,
1 А  1 А

Pt
t t P

+ δ ⋅ +
= − ⋅

α + + ⋅δ⋅ α ⋅ +
    

н.д
н.д.2

c.2
.

P
P

P
δ =

      
                 (26) 

 

С использованием уравнения (26) сформируем обобщенный коэффициент тени за цикл  
 

ф.тоб ин
Т Т

САС
1 .

t
K K

t
⎛ ⎞

= − ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠                          

                                 (27) 

 

Таким образом, можно сделать вывод, что снижение мощности сеансной нагрузки на тене-
вых участках орбиты только на заключительных этапах САС ф.т САС ( )t t≤  позволяет увеличить 

мощность сеансной нагрузки с.2( ),Pδ  что эквивалентно увеличению целевой эффективности. 
Однако в этом случае снижается коэффициент готовности КА в системной точке за счет увели-
чения времени выведения КА из целевого использования в течение цикла.  

Рассмотрим предельный случай, когда в состав сеансной нагрузки входит полностью полез-
ная нагрузка и при ее выключении включается компенсирующий обогрев по мощности, равный 
к.об сн 2 c.т .сP P P⋅ == α    
Для оценки эффективности выключения полезной нагрузки в ТУЗ используем относитель-

ный критерий эт :Pδ  произведение приращения эффективности и готовности КА 
 

( )0
эт с г 1,P P K Kδ ⋅= δ − Δ >

                         
                              (28) 

где 0
гK  – нормированное значение коэффициент готовности КА в системной точке; KΔ  –

изменение коэффициента готовности КА. 
В качестве показателя KΔ  возможно использовать один из показателей ТУЗ: ТУЗ ,K  
ин об
Т Т,  .K K   
Подставляя в уравнение (28) значение сPδ  из уравнения (22) получим ограничение на коэф-

фициент снижения мощности сн( ) :α  

( ) ( )0
г т

сн сн.пр сн.пр
т

1 А 1
0            , .

А  

K K− Δ ⋅ + −
≤ α ≤α α =

                          
       (29) 

В варианте выключения сеансной нагрузки в ТУЗ в конце САС энергоемкость АБ задается 
для случая максимальной ТУЗ и в начале САС, при максимальной мощности потребления се-
ансной нагрузки в ТУЗ (19). 

Например, для круговых орбит КА системы ГЛОНАСС имеем [1; 8]: 

тА 0,11,≈
 
при САС 0,2t =  и н.д.2 0,5Pδ ≈  получим ф.т

САС
0,68

t
t

=  и соответственно  

об
Т (1 0,68) 0,0158 0,005.K = − ⋅ =  Полагая 0

г 0,995,K =  получим набор ограничений по снα   
в зависимости от значений KΔ  (табл. 1).   

 
Зависимости показателей эффективности от ΔK

  

KΔ  ТУЗ 0,08K =  ср
Т 0,0636K =  ин

Т 0,0158K =  об
Т 0,005K =  

сн.прα
 
(при эт 1)Pδ >  0,14 0,308 0,79 0,899 

этPδ  (при сн.пр 0)α =  1,016 1,034 1,087 1,1 
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Как видно из таблицы, даже в наихудшем случае по теням выключение полезной нагрузки 
в ТУЗ дает положительный результирующий эффект при сн0  0,14,≤ α ≤  а при сн 0α =  значение 

эт 1,016P >δ  и м.сн 1,11.P =δ  
 
Методика нормирования запасов по энергоресурсам КА 
Проектирование систем энергоснабжения КА на начальных этапах осуществляется при на-

личии неопределенностей по штатной программе работы КА, параметрам электрической на-
грузки, условиям освещенности. Поэтому проектные параметры системы энергоснабжения КА 
(мощность СБ, энергоемкость АБ) определяются при расчете энергобаланса для наихудших 
условий: на конец срока активного существования КА и при максимальной длительности ТУЗ. 
Наличие неопределенностей в реализации энергетических параметров КА приводят к необхо-
димости нормирования энергетических запасов по мощности электрической нагрузки, мощно-
сти СБ и энергоемкости АБ.  

Мощность электрической нагрузки КА в различных режимах формируется в виде суммы 
мощностей электрической нагрузки составных частей КА, на каждую из которых задаются ог-
раничения в виде диапазона  

,i i i i iP P P P P− Δ ≤ ≤ + Δ
      

,i
i

i

PP
P
Δ

δ =
                                         

    (30) 

где iP , iP  – фактические и номинальные значения энергопотребления i-х составных частей КА; 

iPΔ  – предельный диапазон отклонения энергопотребления от номинального значения i-х со-
ставных частей, задаваемые методом экспертных оценок, в пределах iPδ  = 0,05–0,15, в зависи-
мости от новизны разрабатываемой аппаратуры.  

Энергопотребление КА как сумма случайных величин его составных частей с интервальным 
законом распределения при использовании принципа гарантированного результата формирует-
ся следующим образом (детерминированная модель) [1; 5]: 

 

н.КА дКА ,i

n

i
Р P PР = ≤ + Δ∑  

д н.КА
1 1

.
n n

i i i
i i

P P P P P P
= =

Δ = Δ ≈ δ ≈ δ ⋅⋅∑ ∑
                         

                     (31) 

 

Однако в соответствии с центральной предельной теоремой, сумма случайных величин со-
ставных частей с интервальным законом может быть представлена как случайная величина  
с нормальным законом распределения вероятности (вероятностная модель) [1; 3–6] 

КА КА н.КА вВе,    ,р  Фi

n

P
i

Р Р Р P P⎡ ⎤≤ + Δ =⎣ ⎦=∑
 

в , P PP t ⋅Δ = σ      2
н.КА

1
,

n

P i
i

PP P
n=

δ
σ = Δ ≈ ⋅∑                                         (32) 

 

где n  – количество составных частей; Pt  – параметр распределения вероятности по энергопо-
треблению КА; Pσ  – среднеквадратическое отклонение по энергопотреблению КА; ФP  – инте-
грал вероятности (нормированная функция Лапласа), задаваемый в табличной форме [1; 3–6]. 

Для уровня вероятности, при котором гарантируется структурная устойчивость проекта 
0,9 ,(Ф 97)P ≈  значение параметра распределения вероятности 2,8.Рt ≈  Поэтому при составле-

нии бюджета запасов ресурсов КА на парирование неопределенностей использование вероят-
ностной модели снижает эти запасы в сравнении с детерминированной моделью [1]: 
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в

д

 1,PP t
P n

Δ
= ≤

Δ
   
при  10.n >  

Для КА системы ГЛОНАСС 25,n >  поэтому в

д
0,56,P

P
Δ

≤
Δ

 а при iPδ = 0,05–0,15 получим 

в
в

н.КА
0,56 0,03 0,08.PP P

P
Δ

δ = ≈ ⋅δ = −  

 
Проектирование КА на предельное энергообеспечение полезной нагрузки Проектирова-

ние КА на предельное энергообеспечение полезной нагрузки предполагает максимальное ис-
пользование резервов энергетических ресурсов на повышение его эффективности.  

Рассмотрен вариант использование адаптивной сеансной нагрузки путем регулирования 
мощности потребления полезной нагрузки (регулирование длительности сеансной работы) 
в зависимости от освещенности орбиты и срока функционирования КА. Использование адап-
тивной сеансной нагрузки повышает эффективность КА (для КА системы ГЛОНАСС можно 
получить эа 1,4).P ≈δ   

Для того чтобы реализовать эту схему необходимо разработать соответствующую полезную 
нагрузку, комплекс автоматики и стабилизации СЭП на максимальные мощности от СБ и на-
грузки на начальных сроках функционирования КА. При проектировании системы терморегу-
лирования на максимальный режим «перегрев» следует учитывать, что средние за виток тепло-
выделения в этом режиме в начале и в конце САС будут различными. Однако в этой схеме не 
требуются запасы энергоресурсов на парирование неопределенностей. 

Использование режима снижения мощности сеансной нагрузки на теневых участках орбиты 
позволяет повысить эффективность КА (для КА системы ГЛОНАСС можно получить этPδ  = 
1,016–1,11). В этом варианте можно не создавать запасы энергоресурсов на парирование неоп-
ределенностей в( 0,03 0,08),Pδ = −  так как они могут быть скомпенсированы (при необходимо-
сти) снижением мощности сеансной нагрузки в ТУЗ.  

 
Заключение 
1. Разработаны методические принципы проектирования космического аппарата на пре-

дельное энергообеспечение полезной нагрузки при наличии неопределенностей по параметрам 
и условиям. 

2. Разработаны математические модели расчета параметров энергобаланса КА для различ-
ных вариантов реализации мощности сеансной нагрузки в зависимости от уровня освещенно-
сти орбиты и срока функционирования КА. 

3. Проведены оценки эффективности использования методических принципов проектирова-
ния КА на предельное энергообеспечение полезной нагрузки в зависимости от уровня осве-
щенности орбиты и срока функционирования КА. 

4. Разработана методика нормирования запасов по энергоресурсам КА на парирование  не-
определенностей по параметрам и условиям, а также принципы ее применения при проектиро-
вании космического аппарата на предельное энергообеспечение полезной нагрузки. 
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