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Проведен анализ особенностей безопасного управления орбитальным движением 
двух геостационарных спутников, находящихся в одной орбитальной позиции. При 
заданных допущениях и ограничениях исследованы способы управления эксцентри-
ситетами и наклонениями орбит спутников посредством коррекций, обеспечива-
ющих реализацию метода I–E-коллокации. В результате исследований разработа-
ны рациональные стратегии управления эксцентриситетами и наклонениями ор-
бит двух спутников. Стратегия управления эксцентриситетами представляет 
собой модификацию стратегии солнечно-синхронного перигея и названа авторами 
стратегией квазисолнечно-синхронного перигея. Стратегия управления наклоне-
ниями учитывает эволюцию наклонений орбит под действием гравитационных 
потенциалов Солнца и Луны в разные периоды года и при различном положении 
линии узлов орбиты Луны. Разработанные стратегии обеспечивают сокращение 
затрат топлива на проведение коррекций параметров орбит двух спутников в 
условиях их коллокации, так как коррекции эксцентриситета частично совмеща-
ются с коррекциями удержания спутника по долготе, а коррекции наклонения вы-
полняются по наиболее рациональному направлению, противоположному направ-
лению роста вектора наклонения. 
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Введение. Учет особенностей управления движением двух или 

нескольких геостационарных спутников в одной орбитальной пози-
ции (коллокация) необходим для исключения возможности их столк-
новения. Разделение векторов наклонений (I) и эксцентриситетов (E) 
орбит спутников (I–E-коллокация) — наиболее распространенный 
метод совместного безопасного управления несколькими геостацио-
нарными спутниками в одной орбитальной позиции [1]. Реализация 
метода коллокации в конкретных условиях удержания спутников 
обеспечивается поддержанием определенных значений параметров 
орбит путем циклического проведения коррекций. Выбор стратегии 
применения метода I–E-коллокации зависит от размеров зоны удер-
жания по долготе и широте, числа спутников в общей зоне удержа-
ния, значений тяг корректирующих двигателей, ошибок отработки 
коррекций, точности определения и прогнозирования параметров их 
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орбит, ограничений на проведение коррекций, а также от числа опе-
раторов спутников и их участия в обмене информацией о параметрах 
орбит спутников. Орбиты геостационарных спутников, разнесенные 
в соответствии с методом I–E-коллокации, теоретически не имеют 
общих точек пересечения, однако опасность столкновения спутников 
существует ввиду наличия ошибок определения орбиты, прогнозиро-
вания параметров движения спутников и практического исполнения 
коррекций [2]. Для гарантированного предотвращения столкновений 
необходимо постоянно контролировать расстояние между спутника-
ми. Если управление спутниками происходит из одного центра, эта 
проблема решается регулярным определением параметров орбит 
спутников по измерениям, прогнозированием их параметров движе-
ния и вычислением расстояния между ними с учетом возможных 
ошибок. Если управление спутниками происходит из разных цен-
тров, в дополнение к указанному ранее необходимо постоянно обме-
ниваться данными о параметрах орбит спутников между центрами 
управления. Вместе с этим требуется менять штатную технологию 
проведения коррекций наклонений и эксцентриситетов орбит геоста-
ционарных спутников в целях поддержания минимально допустимо-
го расстояния между спутниками (осуществление I–E-коллокации).  
В результате такого изменения возникают дополнительные затраты 
топлива на проведение коррекций, которые целесообразно сокращать 
для более длительного использования спутников по целевому назна-
чению. 

Постановка задачи исследований. Основная задача данных ис-
следований — анализ особенностей безопасного управления орби-
тальным движением двух геостационарных спутников, находящихся 
в одной орбитальной позиции, а также разработка рациональных 
стратегий управления эксцентриситетами и наклонениями их орбит, 
обеспечивающих реализацию метода I–E-коллокации с учетом дол-
гопериодической эволюции эксцентриситетов под действием свето-
вого давления и эволюции наклонений под действием гравитацион-
ных потенциалов Солнца и Луны в разные периоды года и при раз-
личном положении линии узлов орбиты Луны. 

Методы обеспечения безопасного управления спутниками с близ-
кими параметрами орбит, наиболее часто используемые на геостацио-
нарной орбите, следующие [3, 4]: 1) смещение спутников по средней 
долготе; 2) разнесение адаптированных элементов орбит спутников 
(векторов эксцентриситета и наклонения) — I–E-коллокация.  

Первый метод реализуется путем разделения долготной зоны на 
зоны меньшего размера, в каждой из которых находится свой спут-
ник, что не всегда возможно, поскольку в этом случае требуется со-
блюдать более жесткие условия удержания спутника в зоне меньшего 
размера. Этот метод подходит для зон удержания по долготе 
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ΔL ≥ ±0,1º, которые можно разбить на 2–3 зоны размером ΔL = 
= ±0,03…0,05º и более. Для зоны удержания ΔL = ±0,05º, часто ис-
пользуемой для спутников серии «Экспресс-АМ», такое разбиение 
приводит к частым коррекциям эксцентриситета и, как следствие, к по-
вышенному расходу рабочего тела двигателей коррекции. Малые дол-
готные диапазоны удержания спутника не позволяют также эффективно 
применять часто используемую стратегию поддержания ориентирован-
ного на Солнце перигея (солнечно-синхронного перигея) [1]. 

Второй метод (I–E-коллокация) наиболее распространен  при 
совместном управлении несколькими спутниками [3]. Существуют 
разные комбинации применения этого метода, например, разнесение 
только векторов эксцентриситетов спутников (Е-коллокация). В ра-
боте [1] показано, что разнесение векторов эксцентриситетов (Е-
коллокация) представляет собой основной независимый метод обес-
печения безопасного расстояния между спутниками. Для геостацио-
нарной орбиты критерием поддержания безопасного расстояния 
между двумя спутниками, определенным из практики коллокации, 
является расстояние 10 км. Этот критерий заведомо превышает сум-
му возможных ошибок при прогнозировании положения двух спут-
ников с учетом предстоящих коррекций элементов их орбит на двух-
недельном интервале. Если спутники находятся на близких текущих 
средних долготах (скорости дрейфа их средних долгот ввиду малости 
зоны удержания можно принять равными), то для оперативной оцен-
ки расстояния между ними можно использовать формулу, приведен-
ную в работе [1], 

2 2 2 2
0 0

3 2
4ga e L B L L Lδρ = δ + δ + δ + ∆ + ∆ δ ,                      (1) 

где 23
З /ga n= µ  — большая полуось идеальной геостационарной ор-

биты, Зµ  — гравитационная постоянная Земли, n = 2π/T — среднее 

движение; 2 2
x ye e eδ = δ + δ  — модуль разности векторов эксцентри-

ситетов двух спутников [4, 5], xeδ  — разность координат xe  двух спут-
ников, yeδ  — разность координат ye  двух спутников; Lδ  — разность 
долгот двух спутников, выраженная в радианах; Bδ  — разность ши-
рот двух спутников, выраженная в радианах; 0L∆  — разность 
начальных средних долгот двух спутников. 

Для спутников, имеющих одинаковые начальные средние долго-
ты 0L , формула (1) принимает более простой вид [1]: 

          2 2 23
4ga e L Bδρ = δ + δ + δ .                      (2) 
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Достаточно часто спутники оказываются на одной долготе и ве-
личина Lδ  становится равной нулю. Из формулы (2) следует, что в 
этом случае разнесение спутников осуществляется по эксцентрисите-
ту и широте, зависящей от времени и наклонения. В этой связи цель 
данного исследования определить стратегию I–E-коллокации, доста-
точную для разведения двух геостационарных спутников в одной 
зоне удержания на расстояние не меньше заданного критерия 

кр( 10 км)δρ ≥ δρ =  и обеспечивающую рациональное расходование 
рабочего тела корректирующих двигателей. 

Допущения и ограничения. Изменение наклонения и эксцен-
триситета орбиты каждого геостационарного спутника анализирова-
ли в инерциальной геоцентрической системе координат: истинной 
текущей системе координат (ИТСК), зафиксированной относительно 
звезд на момент расчета параметров орбиты. В этой системе коорди-
нат ось X орбиты направлена в точку истинного весеннего равноден-
ствия, ось Z — к северному полюсу, а ось Y дополняет систему коор-
динат до правой системы. Для анализа использовали дополнительные 
системы координат (Ix, Iy и Ex, Ey), в которых рассматривали поведе-
ние адаптированных двумерных векторов наклонения и эксцентриси-
тета [2, 5]:  

1
cos

,
sinXOYi ii

Ω 
=  Ω 

                         (3) 

1
cos( )

,
sin( )XOYe ee

Ω + ω 
=  Ω + ω 

                    (4) 

где i — наклонение орбиты; 1XOYi  — составляющая единичного век-
тора наклонения, лежащая в плоскости XOY ( 1i  — единичный вектор 
наклонения, совпадающий по направлению с вектором угловой ско-
рости движения спутника по орбите); e — эксцентриситет орбиты; 

1XOYe  — единичный вектор эксцентриситета, лежащий в плоскости 
XOY и направленный из центра системы координат в сторону перигея 
орбиты; Ω — долгота восходящего узла орбиты; ω — аргумент пери-
гея орбиты спутника. 

В координатах (Ix, Iy) отображали значения точек годографа век-
тора наклонения как функции долготы восходящего узла орбиты  
(ix = i cos Ω и iy = i sin Ω), а в координатах (Ex, Ey) — значения точек 
годографа вектора эксцентриситета как функции суммы восходящего 
узла орбиты и аргумента перигея (ex = e cos (Ω+ω) и ey = e sin (Ω+ω)). 

В анализе использованы линеаризованные выражения для ком-
понент вектора положения спутника в сферической системе коорди-
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нат, которые получены при разложении функций в степенные ряды и 
выделении линейной части [2, 4, 5]. Исследование проведено для 
двигателей, способных обеспечить коррекцию наклонения одним 
импульсом в зоне рассматриваемого радиуса R = imax в координатах 
(Ix, Iy) в каждом цикле удержания спутника по наклонению, здесь 
imax — максимально допустимое наклонение орбиты. В исследова-
ниях не учитывались ошибки отработки импульсов коррекции. 

Анализ возможных стратегий управления эксцентриситетом 
орбиты. При нахождении спутников на одних и тех же долготе и 
широте разнесение спутников происходит только в радиальном 
направлении за счет разности векторов эксцентриситета в соответ-
ствии с формулой (2), которая в этом случае принимает вид 

  ga eδρ = δ .                           (5) 

Как показано в [1], в методе I–E-коллокации главную роль играет 
разность векторов эксцентриситетов. Если не учитывать угол скло-
нения Солнца и усреднить суточные колебания вектора эксцентриси-
тета от гравитационных потенциалов Земли, Солнца и Луны, то годо-
граф вектора эксцентриситета в течение года прочерчивает окруж-
ность [1] радиусом 

   C3 ,
4e
PT SR Cp

V m
=

π
                               (6) 

где P — давление солнечного излучения на орбите Земли; TC — пе-
риод обращения Солнца по эклиптике; V — скорость движения спут-
ника по орбите; Cp — коэффициент, учитывающий форму спутника; 
S — эффективная площадь поперечного сечения спутника; m — мас-
са спутника.  

Если учесть изменение склонения Солнца в течение года, то 
окружность превращается в эллипс, так как в периоды равноденствий 
и солнцестояний возмущения эксцентриситета различаются. Далее, 
для упрощения анализа, использовали модель поведения эксцентри-
ситета, описываемую окружностью. 

Для геостационарных спутников величина C3
4
PT

V
ε =

π
 примерно 

одинакова и составляет около 0,01117 кг/м2. Величины SCp
m

η =   

эффективного отношения площади поперечного сечения к массе у 
разных спутников могут существенно различаться, так как массы и 
площади солнечных батарей у них неодинаковы. Для компенсации 
трансверсального ускорения от вариаций гравитационного потенциа-
ла Земли и ускорения, возникающего под действием светового дав-
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ления, периодически выполняют коррекции средней долготы спутни-
ка (периода обращения спутника) и эксцентриситета орбиты, которые 
могут быть совмещены. Коррекцию эксцентриситета можно выпол-
нять отдельно двумя включениями двигателей коррекции на участках 
орбиты, прилегающих к перигею и апогею. В этом случае при сме-
щении времени исполнения коррекций можно не только уменьшать 
эксцентриситет, но и менять направление вектора эксцентриситета. 
Такую стратегию коррекции эксцентриситета иногда называют стра-
тегией компенсации или минимизации эксцентриситета. Однако она 
не всегда рациональна с точки зрения затрат топлива на проведение 
коррекций, так как коррекции эксцентриситета делаются отдельно от 
других коррекций. Для уменьшения затрат топлива на коррекцию 
эксцентриситета часто используют стратегию солнечно-синхронного 
перигея (Sun Pointing Perigee Strategy) [1], при которой выбирают та-
кие временные интервалы проведения коррекций удержания спутни-
ка по долготе, когда одновременно уменьшается эксцентриситет. 
Экономия топлива в этом случае достигается за счет совмещения 
долготных коррекций (коррекций периода обращения) с коррекциями 
эксцентриситета. При такой стратегии усредненный вектор эксцен-
триситета, как и в случае его свободного дрейфа, всегда направлен в 
сторону Солнца и имеет также почти постоянное по модулю значе-
ние, но меньшее по размеру, чем под действием только Солнца. Если 
η  имеет достаточно большое значение, то радиус свободного дрейфа 
эксцентриситета eR  слишком велик, что не позволяет управлять 
спутником в выбранном долготном диапазоне без частого проведе-
ния совмещенных коррекций эксцентриситета орбиты и долготы 
спутника. Ввиду этого при коллокации спутников стратегия солнеч-
но-синхронного перигея часто чередуется с коррекциями восстанов-
ления вектора эксцентриситета до требуемых значения и направле-
ния. Для коротких промежутков времени ограничение на максималь-
но возможный эксцентриситет для выбранной зоны удержания по 
долготе  можно определить по упрощенной формуле [2]: 

   max

2
Le ∆≤ ,                                                  (7) 

где ∆Lmax — угловое расстояние в радианах от центра орбитальной 
позиции до границы зоны удержания. 

В этом случае траектория движения спутника относительно цен-
тра зоны удержания в течение одного витка вписывается в границы 
зоны удержания по долготе. Рабочий эксцентриситет, позволяющий 
реализовать технологический цикл баллистического обеспечения 
управления спутником, должен быть примерно в 1,5–2 раза меньше 
этого значения для создания интервала свободного дрейфа спутника 
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по долготе. Для удержания спутника в долготном диапазоне ∆L = 
= ±0,05º, согласно формуле (7), максимально возможный эксцентри-
ситет составляет 0,000436, а диапазон приемлемого рабочего эксцен-
триситета выбирают от 0,00022 до 0,00027. Выбор конкретной стра-
тегии коррекции эксцентриситета дополнительно зависит от тяги 
двигателей коррекции, которая определяет удобство использования 
той или иной стратегии. Например, для спутников «Экспресс-АМ» 
(«Экспресс-АМ3», «Экспресс-АМ5») с диапазоном удержания ∆L = 
= ±0,05º применяют стратегию компенсации эксцентриситета, для 
большинства иностранных спутников с диапазоном удержания  
∆L = ±0,1º — стратегию солнечно-синхронного перигея. Следует от-
метить, что из-за расхода топлива на коррекции масса спутника с те-
чением времени уменьшается, η увеличивается и радиус окружности 
свободного дрейфа вектора эксцентриситета возрастает. Поэтому го-
дограф вектора эксцентриситета напоминает медленно раскручива-
ющуюся спираль. При использовании жидкостных ракетных двига-
телей малой тяги [6, 7], потребляющих достаточно большое количе-
ство топлива, спираль раскручивается быстро и к окончанию времени 
активного существования спутников становится труднее управлять 
вектором эксцентриситета. Для стационарных плазменных двигате-
лей [8, 9], установленных на многих отечественных спутниках, по-
требление топлива небольшое, поэтому спираль годографа вектора 
эксцентриситета раскручивается незначительно. 

Суть стратегии квазисолнечно-синхронного перигея для двух 
спутников. Для рассматриваемых допущений и ограничений приня-
то, что управление производится однотипными спутниками, контро-
лируемыми из общего центра управления или из разных центров с 
обменом данными между ними. Обычно применяют поддержание 
близких по размеру, но сдвинутых друг относительно друга окруж-
ностей годографов векторов эксцентриситетов в течение года. Ос-
новной принцип разнесения окружностей — максимизация разностей 

eδ  в разные времена года при обеспечении требуемых размеров 
окружностей. Для двух спутников окружности обычно раздвигаются 
таким образом, чтобы направления и модули векторов эксцентриси-
тетов максимально отличались, для трех спутников центры окружно-
стей могут распределяться по вершинам треугольника, для четырех 
спутников – по вершинам прямоугольника, для пятого спутника 
центр окружности может находиться в центре прямоугольника. Все 
окружности могут пересекаться и должны располагаться внутри фи-
гуры, близкой к окружности, радиусом которой является максималь-
ный рабочий эксцентриситет для выбранного долготного диапазона 
удержания спутников [10]. Однако применение указанных способов 
приводит к ограничению области изменения вектора эксцентрисите-
та, ввиду чего коррекции эксцентриситета нередко выполняются не-
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рационально с точки зрения компенсации силы светового давления и 
расхода топлива. В этой связи авторами была разработана стратегия 
квазисолнечно-синхронного перигея (Quasi-Sun Pointing Perigee Strat-
egy), позволяющая не уменьшать радиусы окружностей годовых го-
дографов векторов эксцентриситетов в целях обеспечения их сдвига 
друг относительно друга, а также использовать достаточно большие 
по модулю значения эксцентриситетов. Экономия топлива на прове-
дение коррекций эксцентриситетов достигается за счет использова-
ния для обоих спутников стратегий, близких к стратегии солнечно-
синхронного перигея. Суть предлагаемой стратегии квазисолнечно-
синхронного перигея заключается в том, что перигеи орбит двух 
спутников разносятся относительно направления на Солнце в разные 
стороны при одном и том же или близком рабочем радиусе Rраб 
окружностей годовых годографов векторов эксцентриситетов (рис. 1). 
Радиус Rе показывает окружность, по которой происходит свободный 
дрейф вектора эксцентриситета под действием силы светового давле-
ния. Вектор эксцентриситета 0e  показывает направление на Солнце 
при осуществлении стратегии солнечно-синхронного перигея. Век-
тор eδ — практически постоянная разность векторов эксцентрисите-
тов двух спутников 1e  и 2e , участвующих в коллокации, он всегда 
перпендикулярен направлению на Солнце, вращается вместе с Солн-
цем и обеспечивает разделение спутников в соответствии с формулой 
(5).  Стратегии коррекции эксцентриситетов обоих спутников, как 
видно из рис. 1, близки к стратегии солнечно-синхронного перигея, а 
при маленьком расстоянии между спутниками практически совпада-
ют с ней. Ввиду этого разработанная стратегия получила название 
стратегии квазисолнечно-синхронного перигея (Quasi-Sun Pointing 
Perigee Strategy). 

 

 
 

Рис. 1. Стратегия квазисолнечно-синхронного перигея 
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Например, если Rраб = e1 = e2 = 0,00027, а направления векторов 
эксцентриситетов отклонены от направления на Солнце в разные 
стороны на 28º, то, согласно формуле (5), расстояние между спутни-
ками составит 10,7 км. Временные интервалы проведения коррекций 
для обеспечения разработанной стратегии должны быть сдвинуты в 
разные стороны относительно временных интервалов проведения 
коррекций по стратегии солнечно-синхронного перигея, что приве-
дет, как уже было сказано, к дополнительным затратам топлива. Но 
все же предлагаемая стратегия обеспечивает определенный выигрыш 
по затратам топлива, так как эти коррекции частично совмещаются с 
коррекциями удержания спутника по долготе. Схемы проведения 
коррекций по предлагаемой стратегии, а также дополнительные за-
траты топлива при ее реализации зависят от поддерживаемого рас-
стояния между спутниками и будут рассмотрены в следующих рабо-
тах авторов. 

Анализ возможных стратегий управления наклонениями ор-
бит двух спутников. В результате разделения векторов эксцентриси-
тетов два спутника разносятся как в радиальном, так и в трансвер-
сальном направлениях. При совпадении восходящих узлов и накло-
нений орбит разнесение происходит в плоскости орбиты. Для 
увеличения расстояния между спутниками, особенно при поддержа-
нии малых значений эксцентриситетов спутников, удерживаемых в 
небольших долготных диапазонах ΔL ≤ ±0,05º, требуется дополни-
тельно разделить другие элементы их орбит. 

В работе [11] разработана стратегия коррекции наклонения гео-
стационарного спутника для разных по величине зон удержания и 
различных периодов цикла движения узлов лунной орбиты, которая 
обеспечивает рациональное исполнение корректирующих воздей-
ствий. Стратегия предусматривает учет долгопериодических вариа-
ций изменения наклонения в зависимости от размеров зоны удержа-
ния по широте (наклонению). Она позволяет выбирать рациональные 
направления уменьшения наклонения спутника в координатах (Ix, Iy) 
под действием корректирующего воздействия и его величину с уче-
том требуемых запасов по наклонению [11]. Показано, что для ради-
усов удержания наклонения орбиты от 0,38º (для года минимальных 
возмущений) до 0,48º (для года максимальных возмущений) целесо-
образно применять стратегию компенсации наклонения на годовом 
интервале по среднему изменению наклонения за год без учета полу-
годовых вариаций изменения наклонения от гравитационного потен-
циала Солнца. В зоне удержания по наклонению с радиусом от 0,19º 
(для года минимальных возмущений) до 0,24º (для года максималь-
ных возмущений) целесообразно осуществлять компенсацию накло-
нения на полугодовом интервале по среднему изменению наклонения 



Ю.Г. Сухой, В.Ф. Брагинец, В.М. Мещеряков       

10                                               Инженерный журнал: наука и инновации   # 3·2019 

также без учета полугодовых вариаций изменения наклонения от 
гравитационного потенциала Солнца. Для меньших зон удержания 
необходимо выбирать ориентацию корректирующего воздействия, 
благодаря которому наклонение спутника в координатах (Ix, Iy) 
уменьшается в направлении, параллельном линии, соединяющей 
центр зоны удержания следующего временного цикла с центром зо-
ны удержания текущего цикла. 

Центр зоны следующего временного цикла удержания наклоне-
ния целесообразно выбирать на кривой  только с полугодовыми ва-
риациями от гравитационного потенциала Солнца (без учета лунных 
двухнедельных вариаций и солнечно-лунных суточных вариаций). 
Включение двигателя коррекции необходимо делать в тот момент 
времени, когда запас по наклонению будет не менее, чем сумма воз-
можных отклонений наклонения за счет двухнедельных лунных ва-
риаций и суточных солнечно-лунных вариаций (0,006º). Запас по 
наклонению после отработки импульса  должен дополнительно 
включать в себя возможное изменение наклонения за счет ошибки 
отработки импульса коррекции. Такая стратегия для зоны удержания 
по наклонению радиусом 0,1º показана на рис. 2 и подробно описана 
в работе [11]. 

При коллокации двух спутников их годографы изменения накло-
нения имеют один и тот же вид, но могут быть сдвинуты  в окружно-
сти удержания относительно центральной кривой  изменения  накло- 

 

 
 

Рис. 2. Рациональная стратегия коррекции наклонения одного спутника 
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нения (рис. 3). Как показано в работе [11], для обеспечения мини-
мального количества включений двигателей коррекции и экономии 
расхода топлива необходимо, чтобы кривая изменения наклонения 
проходила как можно ближе к центру зоны удержания. Для двух 
спутников этого можно достичь двумя способами:  

1) разнесением годографов наклонений двух спутников от цен-
тральной кривой изменения наклонения в левую и правую части 
окружности удержания по оси Ix (см. рис. 3, цветные пунктирные 
линии);  

2) разнесением годографов наклонений двух спутников по оси Iy 
(перемещение одного годографа в верхнюю, а другого годографа в 
нижнюю части окружности).  

В последнем случае годографы обоих спутников [11] проходят по 
линии, близкой к диаметру окружности удержания, и, таким образом, 
совпадают с наиболее рациональным направлением изменения годо-
графа вектора наклонения при управлении одним спутником без кол-
локации. Недостатки этого способа — более частое проведение кор-
рекций наклонения и необходимость обеспечения заданного по вре-
мени интервала между проведением коррекций наклонения двух 
спутников. Направления корректирующих воздействий показаны на 
рис. 3. Возможны и промежуточные варианты, когда годографы век-
торов наклонения разносятся в разные четверти окружности удержа-
ния по диагонали, что представляет собой комбинацию разделения 
по осям  Ix   и  Iy. 

  

  
Рис. 3. Возможное разнесение наклонений двух спутников при их коллокации 
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Разведение спутников путем разнесения векторов наклоне-
ний вдоль оси Ix. В этом случае модули векторов наклонения близ-
ки, а восходящие узлы орбит разносятся в разные стороны относи-
тельно восходящего узла Ω неразнесенной орбиты на угол ± δΩ. Из 
определения широты спутника 

B = i sin (ω + ν).                                            (8) 

Здесь v — истинная аномалия. Следовательно, при одинаковых зна-
чениях i, ω и v разделения по широте нет. Тот же результат получает-
ся и при нахождении разности широт через выражение [2, 5]: 

sin cos ,x yB i s i s= −                (9) 

где s — текущий сидерический (часовой) угол, s = Ω + ω + v. 
Для оценки разделения спутников по радиус-вектору и долготе 

при разделении их годографов наклонений вдоль оси Ix используем 
линеаризованные уравнения для радиус-вектора и долготы каждого 
спутника, выраженные через скалярные проекции вектора эксцентри-
ситета [2, 5]: 

( )
З

2
cos sin

3
g

g g x y
a

r a D a e s e s= − − +
ω

,         (10) 

( ) ( )0 0 2 sin cosx yL L D t t e s e s= + − + − ,     (11) 

где ωЗ — угловая скорость вращения Земли; D — скорость изменения 
средней долготы спутника [4, 5]; L0 — средняя долгота спутника в 
радианах в момент времени прохождения перигея t0; t — текущее 
время в долях суток.  

Подставив в уравнения (10, 11) значения сидерических (часовых) 
углов двух разнесенных по долготе восходящего узла орбит s1 = Ω + 
+ δΩ + ω + v и s2 = Ω – δΩ + ω + v  и взяв разность, получим следую-
щие выражения для изменения расстояния между ними по радиус-
вектору и долготе: 

Δr = 2ag sin δ Ω (ex sin s – ey cos s);    (12) 

ΔL = 4sin δΩ (ex cos s + ey sin s).                         (13) 

При переходе от значений ex = e cos (Ω+ω) и ey = e sin (Ω+ω) к 
кеплеровым элементам эти уравнения принимают вид 

Δr = 2ag e sin δ Ω  sin ωЗ (t – t0),             (14) 

ΔL = 4 e sin δ Ω  cos ωЗ (t – t0).        (15) 

Из выражений (14) и (15) видно, что радиус-вектор колеблется с 
амплитудой 2age sin δΩ, а долгота — с амплитудой 4e sin δΩ радиан. 
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Если перевести амплитуду колебаний по долготе в километры, то 
видно, что она в 2 раза больше амплитуды колебаний по радиус-
вектору. Так, при δ Ω = 30º и e = 0,0002 она достигает 17 км. Ясно, 
что ввиду знаковой переменности тригонометрических функций рас-
стояние между спутниками может не только увеличиваться, но и 
уменьшаться. Таким образом, разделение годографов наклонений 
спутников по оси  Ix  не позволяет обеспечить постоянное прираще-
ние расстояния между ними.  

Разведение спутников путем разнесения векторов наклоне-
ний вдоль оси Iy. При разнесении векторов наклонений орбит двух 
спутников на фазовой плоскости (Ix, Iy) вдоль оси Iy для каждого 
спутника предлагается использовать рациональную стратегию [11]. 
Годографы векторов наклонений обоих спутников проходят через 
центр зоны удержания и совпадают с наиболее рациональным 
направлением годографа вектора наклонения, таким же как и при 
управлении одним спутником без коллокации. Поскольку большин-
ство современных геостационарных спутников удерживается в зонах 
радиусом менее 0,2º по наклонению, то в соответствии с [11] необхо-
димо выбирать ориентацию корректирующего воздействия, обеспе-
чивающую уменьшение наклонения спутника в координатах (Ix, Iy) в 
направлении, параллельном линии, которая соединяет центр зоны 
удержания следующего временного цикла с центром зоны удержания 
текущего цикла. Центр зоны следующего временного цикла удержа-
ния наклонения выбирают на кривой, учитывающей только полуго-
довые вариации от гравитационного потенциала Солнца (без учета 
лунных двухнедельных вариаций и солнечно-лунных суточных вари-
аций). Отличие стратегии управления двумя спутниками от стратегии 
управления одним спутником заключается в том, что между значени-
ями iy годографов векторов наклонений двух спутников поддержива-
ется постоянная разность. Включать двигатели коррекции наклоне-
ния у двух спутников необходимо практически синхронно, предвари-
тельно обеспечив требуемую разность векторов наклонений обоих 
спутников по оси Iy. Для одного спутника при включении двигателя 
коррекции следует обеспечивать запас по наклонению не менее, чем 
сумма возможных отклонений наклонения за счет двухнедельных 
лунных вариаций и суточных солнечно-лунных вариаций (0,006º), а 
запас по наклонению после отработки коррекции дополнительно 
должен включать в себя не только возможное изменение наклонения 
за счет ошибки отработки импульса коррекции, но и поддерживае-
мую разность наклонений Δiy двух спутников по оси Iy. Для второго 
спутника такой же дополнительный запас по наклонению Δiy следует 
делать в начале интервала приложения корректирующего воздей-
ствия. Такая стратегия в соответствии с формулой (8) обеспечивает 
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минимальную разность широт в областях, близких к восходящим и 
нисходящим узлам орбит, и максимальную, когда sin(ω + ν) равен 
единице или минус единице. Это позволяет надежно обеспечить рас-
стояние ga eδρ ≥ δ  между двумя спутниками в соответствии с форму-
лой (2). Минимальное расстояние ga eδρ = δ  будет в областях, близ-
ких к восходящим узлам орбит. В случае разделения аргументов пе-
ригея двух спутников в соответствии со стратегией квазисолнечно-
синхронного перигея для разности широт двух спутников относи-
тельно неразделенной орбиты будут наблюдаться два гармонических 
колебания, сдвинутых друг относительно друга на 90º. Одно колеба-
ние имеет амплитуду (iy1 + iy2) sin δω, здесь iy1 + iy2 — сумма состав-
ляющих скалярных проекций векторов наклоненией двух спутников 
по оси Iy; δω — отклонение перигеев орбит спутников от направления 
на Солнце. Второе колебание имеет амплитуду Δiycos δω. Вопросы 
рационального выбора значения δω предполагается рассмотреть в 
отдельной статье. 

Заключение. Проведен анализ особенностей безопасного управ-
ления орбитальным движением двух геостационарных спутников, 
находящихся в одной орбитальной позиции, предложены рациональ-
ные стратегии управления эксцентриситетами и наклонениями их ор-
бит. Суть разработанной авторами стратегии квазисолнечно-
синхронного перигея (Quasi-Sun Pointing Perigee Strategy) заключает-
ся в том, что перигеи орбит двух спутников разносятся относительно 
направления на Солнце в разные стороны при одних и тех же (или 
близких) рабочих радиусах (Rраб) окружностей годовых годографов 
векторов эксцентриситетов.  Обе окружности  имеют центр в начале 
координат (Ex, Ey) фазовой плоскости изменения годографа вектора 
эксцентриситета. Временные интервалы проведения коррекций экс-
центриситетов двух орбит для обеспечения этой стратегии сдвинуты 
в разные стороны относительно временных интервалов проведения 
коррекций по стратегии солнечно-синхронного перигея (Sun Pointing 
Perigee Strategy). Стратегия квазисолнечно-синхронного перигея 
обеспечивает определенный выигрыш по затратам топлива по срав-
нению со стратегиями компенсации эксцентриситета, так как при ее 
использовании коррекции эксцентриситета частично совмещаются с 
коррекциями удержания спутника по долготе. Дополнительные за-
траты топлива на обеспечение предлагаемой стратегии управления 
эксцентриситетами двух спутников зависят от поддерживаемого рас-
стояния между спутниками. Предложенная стратегия управления 
наклонениями орбит двух спутников заключается в том, что коррек-
ции наклонений для двух орбит должны выполняться таким образом, 
чтобы между координатами их векторов наклонения iy на фазовой 
плоскости (Ix, Iy) существовала постоянная разность. Включение дви-



 Особенности управления орбитальным движением геостационарных спутников… 

Инженерный журнал: наука и инновации   # 3·2019                                               15 

гателей коррекции наклонения у двух спутников следует делать по-
чти синхронно с примерно одинаковыми направлениями и значения-
ми корректирующих воздействий. Для гарантированного обеспече-
ния минимального значения Δiy необходимо сначала проводить кор-
рекцию орбиты спутника с меньшим наклонением, а затем с 
большим наклонением. На начальном этапе коллокации должна быть 
обеспечена требуемая разность наклонений орбит двух спутников 
Δiy. Разработанная стратегия управления наклонениями орбит спут-
ников учитывает эволюцию наклонений орбит под действием грави-
тационных потенциалов Солнца и Луны в разные периоды года и при 
различном положении линии узлов орбиты Луны [11]. Реализация 
предлагаемой стратегии управления наклонениями орбит двух спут-
ников, находящихся в общей зоне удержания, обеспечивает эконо-
мию расхода топлива на проведение коррекций в условиях коллока-
ции, так как коррекции выполняются по наиболее рациональному 
направлению, противоположному направлению роста вектора накло-
нения. Практические аспекты применения разработанных стратегий, 
а также сравнительные оценки затрат топлива на коррекции при ис-
пользовании предложенных и существующих стратегий будут рас-
смотрены в следующих статьях. 
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The article describes the analysis of features of safe orbital motion control for 
two geostationary satellites in one orbital zone. Under the given assumptions and 
limitations, the methods of controlling the satellite orbit eccentricities and incli-
nations by means of corrections, ensuring the implementation of the I-E-
collocation method, are investigated. The result of research is the development of 
rational strategies for controlling the orbit eccentricities and inclinations of two 
satellites. The strategy of controlling eccentricity is a modification of the sun 
pointing perigee strategy and is called the quasi-sun pointing perigee strategy.  
The strategy of controlling inclinations takes into account the evolution of the 
orbital inclinations under the influence of the gravitational potentials of the Sun 
and the Moon in certain periods of the year and at different positions of the 
Moon orbit line of nodes. The developed strategies provide for reducing the fuel 
cost for the orbital parameter corrections at collocation of two satellites since 
eccentricity corrections are partially combined with corrections of satellite hold 
in longitude, and inclination corrections are performed in the most rational di-
rection opposite to the direction of inclination vector growth. 
    
Keywords: collocation, orbital motion control, geostationary orbit, gravitational poten-
tial of the Sun, gravitational potential of the Moon, inclination orbit control strategy, 
eccentricity orbit control strategy  
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