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Проанализированы массогабаритные проектные параметры оптико-электронной 
аппаратуры дистанционного зондирования Земли с высот в диапазоне 300…400 км. 
Проведен синтез зеркально-линзового телескопического комплекса с дополнитель-
ным поворотным зеркалом, имеющим наклон к оптической оси главного зеркала. 
Проектные параметры были выбраны из условия создания космических снимков 
сверхвысокого пространственного разрешения. Проанализированы также мас-
согабаритные проектные параметры космического аппарата в целом, позволяю-
щие уменьшить влияние верхней атмосферы Земли на эволюцию параметров рабо-
чей орбиты. Для поддержания радиуса низкой рабочей орбиты космического 
аппарата в течение семи лет предложено использовать электрореактивную дви-
гательную установку. Для компенсации силы аэродинамического сопротивления 
в исследованном диапазоне высот и при любых состояниях верхней атмосферы до-
статочно силы тяги не более 18 миллиньютонов. Запасы массы рабочего тела для 
работы электрореактивной двигательной установки зависят от проектно-
баллистических параметров космического аппарата и требуемого срока суще-
ствования на заданной рабочей орбите. 
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Введение. Результатом высокодетального наблюдения из космо-

са является получение космических снимков со сверхвысоким про-
странственным разрешением в диапазоне 0,3…1,0 м [1]. Прослежива-
ется ряд тенденций передачи космических снимков с указанным 
пространственным разрешением с помощью оптико-электронной  
аппаратуры наблюдения. Во-первых, космические аппараты (КА) 
размещаются на низких (со средней высотой 500…800 км) околокру-
говых солнечно-синхронных орбитах; во-вторых, на таких орбитах 
для получения космических снимков со сверхвысоким разрешением 
используются крупногабаритные зеркальные оптические системы  
с главным зеркалом диаметром более 0,5 м и длинным фокусным рас-
стоянием (в метрах) [2]. 

Цель исследований, представленных в настоящей статье, — 
обоснование возможности создания КА дистанционного зондирова-
ния Земли (ДЗЗ), способного совершать длительный орбитальный 
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полет (в течение пяти–семи лет) на высотах ниже 400 км, оснащенного 
оптико-электронной аппаратурой наблюдения для получения снимков 
со сверхвысоким пространственным разрешением (0,3…1,0 м). В ре-
зультате уменьшения массогабаритных характеристик телескопиче-
ского комплекса и использования электрореактивного двигателя (ЭРД) 
можно создать перспективный КА массой около 1000 кг. 

Анализ массогабаритных проектных параметров оптико-
электронной аппаратуры наблюдения. Был проведен анализ про-
странства возможных величин массогабаритных параметров оптико-
электронного телескопического комплекса для получения космиче-
ских снимков сверхвысокого разрешения с высот от 300 км до 400 км. 
Была использована методика оценки массогабаритных характеристик 
оптико-электронного телескопического комплекса на ранних этапах 
проектирования из [3]. Рассматривалась двухзеркальная оптическая 
схема Ричи — Кретьена без учета дополнительных линзовых коррек-
торов (рис. 1). 

 

Рис. 1. Двух зеркальная оптическая схема для расчетов: 
ГЗ — главное зеркало; ВЗ — второе зеркало; F1 и F2 — фокусы оптической системы; DГЗ — 
диаметр главного зеркала; DТК — диаметр телескопического комплекса; fэкв — эквивалентное  

фокусное расстояние оптической системы; LТК — длина телескопического комплекса 

 
Для расчета массогабаритных параметров используются следую-

щие основные математические выражения [3, 4]: 
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ТК уд пов.ТК ,M k S                                          (3) 

где Dmin — минимальный потребный диаметр главного зеркала опти-
ческой системы; λр — средняя длина оптической волны из анализи-
руемого диапазона; H — высота КА над снимаемым объектом; k0 — 
нормированная пространственная частота (в расчетах k0 = 0,3 ± 0,03); 
LМ — пространственное разрешение; fэкв — эквивалентное фокусное 
расстояние оптической системы; DГЗ — диаметр главного зеркала; 
Δlэл — линейный размер одного ПЗС-элемента; DТК — диаметр теле-
скопического комплекса; kD — коэффициент превышения диаметра 
корпуса телескопического комплекса над диаметром главного зерка-
ла (kD = 1,1…1,2); LТК — длина телескопического комплекса; kf — ко-
эффициент, учитывающий уменьшение длины корпуса по сравнению 
с фокусным расстоянием fэкв (kf = 0,2…0,25); Sпов.ТК — площадь по-
верхности телескопического комплекса; MТК — масса телескопиче-
ского комплекса; kуд — удельная масса единицы площади поверх- 
ности телескопического комплекса. 

Пространство потребных минимальных диаметров главного зер-
кала в зависимости от высоты орбиты и пространственного разреше-
ния показано в табл. 1, пространство массогабаритных параметров 
оптико-электронного телескопического комплекса — в табл. 2. 

Таблица 1 

Пространство минимальных потребных диаметров главного зеркала 
(λр = 0,5 мкм, k0 = 0,33) 

Высота 
орбиты, 

км 

Пространственное разрешение, м 

0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0 

Минимальный потребный диаметр главного зеркала, м 

300 2,27 1,14 0,76 0,57 0,45 0,38 0,32 0,28 0,25 0,23 

310 2,35 1,17 0,78 0,59 0,47 0,39 0,34 0,29 0,26 0,23 

320 2,42 1,21 0,81 0,61 0,48 0,40 0,35 0,30 0,27 0,24 

330 2,50 1,25 0,83 0,63 0,50 0,42 0,36 0,31 0,28 0,25 

340 2,58 1,29 0,86 0,64 0,52 0,43 0,37 0,32 0,29 0,26 

350 2,65 1,33 0,88 0,66 0,53 0,44 0,38 0,33 0,29 0,27 

360 2,73 1,36 0,91 0,68 0,55 0,45 0,39 0,34 0,30 0,27 

370 2,80 1,40 0,93 0,70 0,56 0,47 0,40 0,35 0,31 0,28 

380 2,88 1,44 0,96 0,72 0,58 0,48 0,41 0,36 0,32 0,29 

390 2,95 1,48 0,98 0,74 0,59 0,49 0,42 0,37 0,33 0,30 

400 3,03 1,52 1,01 0,76 0,61 0,51 0,43 0,38 0,34 0,30 
 
Данные, приведенные в табл. 1, позволяют сделать вывод о том, 

что при диаметре ГЗ менее 1 м можно рассчитывать на получение 
космических снимков с пространственным разрешением вплоть 
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до 0,3 м (в панхроматическом режиме); при диаметре от 0,5 м — на 
снимки с пространственным разрешением не хуже 0,5 м. Согласно 
значениям параметров, приведенных в табл. 2, при вариации диамет-
ра ГЗ от 0,5 м до 1 м длина телескопического комплекса будет изме-
няться от 1,4 м до 4,5 м, масса телескопического комплекса — от 104 кг 
до 640 кг. Построенное пространство массогабаритных проектных 
параметров оптико-электронного телескопического комплекса явля-
ется ориентиром для создания оптико-электронной аппаратуры, ко-
торая должна быть размещена на КА ДЗЗ с рабочей орбитой на высо-
те 300…400 км. 

Таблица 2 

Пространство массогабаритных параметров оптико-электронного  
телескопического комплекса 

(kD = 1,1; kf  = 0,25; kуд = 33 кг/м2) 

Диаметр 
главного 
зеркала, м 

Размер одного ПЗС-элемента, мкм 

6 7 8 9 10 6 7 8 9 10 
Длина телескопического  

комплекса, м 
Масса телескопического  

комплекса, кг 
0,5 1,4 1,6 1,8 2,0 2,3 103,6 117,7 131,8 145,9 160,0 

0,6 1,6 1,9 2,2 2,4 2,7 149,2 169,5 189,8 210,1 230,4 

0,7 1,9 2,2 2,5 2,8 3,2 203,0 230,7 258,3 286,0 313,6 

0,8 2,2 2,5 2,9 3,2 3,6 265,2 301,3 337,4 373,5 409,6 

0,9 2,4 2,8 3,2 3,6 4,1 335,6 381,4 427,1 472,8 518,5 

1,0 2,7 3,2 3,6 4,1 4,5 414,4 470,8 527,2 583,6 640,1 

 
Влияние массогабаритных параметров КА на аэродинамиче-

ское торможение. Оптико-электронная аппаратура сверхдетального 
наблюдения существенно влияет на массогабаритные характеристики 
КА в целом. А массогабаритные параметры КА в свою очередь влияют 

на интенсивность уменьшения радиуса орбиты  орб , км/сутR t   

под действием аэродинамического торможения.  
При проведении анализа влияния массогабаритных параметров 

КА на интенсивность уменьшения радиуса рабочей орбиты в диапа-
зоне высот 300…400 км в качестве проектного параметра КА рас-
сматривался баллистический коэффициент, который в первом при-
ближении определяется по формуле [5, 6] 

   мид
КА

КА

,
2

  xC t S t

M
                                      (4) 

где σКА — баллистический коэффициент КА; Cx — коэффициент 
аэродинамического сопротивления; Sмид — площадь миделя КА;  
MКА — масса КА; t — текущее время полета. 
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Пространство величин баллистического коэффициента КА при 
ориентированном орбитальном полете (Sмид = const, Сх = 2,5) показа-
но в табл. 3 при вариации параметров массы и площади миделя КА. 

Таблица 3 

Пространство баллистического коэффициента КА 

Масса 
КА, кг 

Площадь миделя КА, м2 

1 1,5 2 2,5 3 3,5 4 4,5 5 

Баллистический коэффициент КА, м2/кг 

500 0,003 0,004 0,005 0,006 0,008 0,009 0,010 0,011 0,013 

600 0,002 0,003 0,004 0,005 0,006 0,007 0,008 0,009 0,010 

700 0,002 0,003 0,004 0,004 0,005 0,006 0,007 0,008 0,009 

800 0,002 0,002 0,003 0,004 0,005 0,005 0,006 0,007 0,008 

900 0,001 0,002 0,003 0,003 0,004 0,005 0,006 0,006 0,007 

1000 0,001 0,002 0,003 0,003 0,004 0,004 0,005 0,006 0,006 

1100 0,001 0,002 0,002 0,003 0,003 0,004 0,005 0,005 0,006 

1200 0,001 0,002 0,002 0,003 0,003 0,004 0,004 0,005 0,005 

1300 0,001 0,001 0,002 0,002 0,003 0,003 0,004 0,004 0,005 

1400 0,001 0,001 0,002 0,002 0,003 0,003 0,004 0,004 0,004 

1500 0,001 0,001 0,002 0,002 0,003 0,003 0,003 0,004 0,004 

 
Баллистические расчеты интенсивности уменьшения радиуса 

рабочей орбиты КА ДЗЗ под действием аэродинамического сопро-
тивления проводились численным моделированием возмущенного 
орбитального движения с учетом изменения состояния верхней атмо-
сферы Земли в зависимости от солнечной активности. Пространство 
состояний солнечной активности описывается индексом уровня сол-
нечной активности [5]: 

   22 2
0 75,100,125,150,200,250 10 Вт м Гц ,F                  (5) 

причем чем больше индекс F0, тем сильнее аэродинамическое тор-
можение КА. 

На графиках (рис. 2) показаны зависимости интенсивности 
уменьшения радиуса рабочей орбиты от высоты, баллистического 
коэффициента КА и солнечной активности. 

Если принять, что допустимая величина интенсивности умень-

шения радиуса рабочей орбиты равна 1 км/сут  орб 1 км/сут ,R t    

можно сформировать ограничение на величину баллистического ко-
эффициента КА. При σКА ≤ 0,003 м2/кг (рис. 2, а) соблюдается огра-
ничение по интенсивности уменьшения радиуса орбиты во всем диа-
пазоне рассматриваемых высот при среднем уровне солнечной  
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активности F0 = 150 ·10–22 Вт/(м2 · Гц). Однако если учесть изменение 
солнечной активности, то при σКА = 0,002 м2/кг и максимальной сол-
нечной активности (F0 = 250 ·10–22 Вт/(м2 · Гц)) ограничение по ин-
тенсивности уменьшения радиуса не выполняется по нижней границе 
высот (рис. 2, б). Соответственно, в настоящих исследованиях зада-
дим ограничение на баллистический коэффициент КА: 

2
КА 0,002 м /кг.                                       (6) 

 

 

Рис. 2. Зависимость интенсивности уменьшения радиуса рабочей орбиты от высоты: 
а — при среднем уровне солнечной активности (F0 = 150·10–22 Вт/(м2  Гц)) для разных  
величин σКА; б — при разных уровнях солнечной активности для σКА = 0,002 м2/кг 
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С учетом ограничения (6) в табл. 3 приведены допустимые соот-
ношения массы и площади миделя КА (эти параметры соответствуют 

светлым ячейкам, где 2
КА 0,002 м /кг).   Используя данные из  

табл. 3, можно провести оценку допустимых массогабаритных пара-
метров и оптико-электронного телескопического комплекса. Допу-
стим, например, что основную долю площади миделя КА будет со-
ставлять оптико-электронный телескопический комплекс. Если 
использовать ранее описанную оптическую схему (см. рис. 1) с глав-
ным зеркалом диаметром 0,7 м и ПЗС-элементом размером 9 мкм, то 
длина телескопа будет приблизительно 2,8 м, а его масса — около 
290 кг (см. табл. 2). Массогабаритные параметры телескопического 
комплекса повлияют на площадь миделя КА, которая составит не ме-
нее 2 м2. Тогда по данным табл. 3 понятно, что рекомендуемая масса 
КА не должна быть менее 1100 кг. 

Оптико-электронная аппаратура с поворотным зеркалом для 
низкоорбитального КА ДЗЗ. При снижении высоты орбиты (с уче-
том воздействия верхней атмосферы Земли) возникает потребность  
в снижении баллистического коэффициента КА. В частности, требу-
ется решение задачи размещения оптико-электронного телескопиче-
ского комплекса в корпусе КА таким образом, чтобы величина бал-
листического коэффициента стремилась к минимуму. При такой 
постановке задачи более подходящим является вариант использова-
ния оптических схем с поворотным зеркалом: в зеркально-линзовой 
системе присутствует плоское зеркало, наклоненное к оптической 
оси главного зеркала. Эта схема позволяет уменьшить площадь сече-
ния миделя КА в режимах ориентации при проведении съемки. Та-
ким примером являются американские КА ДЗЗ серии «KH» (KH-7, 
KH-8, KH-9), которые эксплуатировались в 1960–1980-х годах; облик 
внешней геометрии подобного КА и облик используемой в нем опти-
ческой аппаратуры показаны на рис. 3, а [9]. Следует отметить, что 
вместо оптико-электронных преобразователей на этих КА ДЗЗ ис-
пользовалась фотопленка. Срок существования на низкой орбите с 
высотами не более 300 км был коротким (месяцы). Для коррекции 
орбиты использовался химический ракетный двигатель. 

На основе оптических схем, показанных на рис. 1 и рис. 3, б, был 
проведен синтез оптической схемы для оптико-электронного теле-
скопического комплекса, имеющего в своем составе поворотное зер-
кало (рис. 4). 

В приведенной на рис. 4 схеме двузеркальная система дополнена 
плоским зеркалом, наклоненным под углом 45⁰ к оптической оси 
главного зеркала. Следует отметить, что при дополнении оптической 
системы зеркалами или линзами происходит ухудшение простран-
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ственного разрешения ввиду снижения контрастности. Для последу-
ющих расчетов были использованы выражения (1)–(3), но с учетом 
ухудшения пространственного разрешения на 10 %. 

 

 

Рис. 3. КА ДЗЗ «KH-7»: 
а — внешний облик (геометрия) КА; б — упрощенная оптическая схема телескопа КА «КН-7» 
(1 — главное зеркало, 2 — второе зеркало, 3 — плоское поворотное зеркало, α — угол наклона  

плоского зеркала к оптической оси главного зеркала)  
 

 

Рис. 4. Оптическая схема с поворотным зеркалом 
 
Были выбраны следующие проектные параметры оптико-

электронного телескопического комплекса: диаметр главного зеркала 
0,5 м; эквивалентное фокусное расстояние 6 м; размер ПЗС-элемента 
6 мкм. На основе расчетов и твердотельного моделирования были 
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получены массогабаритные параметры оптико-электронного теле-
скопического комплекса. Примерная твердотельная модель и ориен-
тировочные габаритные размеры показаны на рис. 5. 

 

Рис. 5. Габаритные размеры телескопического комплекса: 
1 — главное зеркало; 2 — второе зеркало; 3 — плоское поворотное зеркало 

 
С учетом данных, приведенных в табл. 2, масса части телескопа  

с главным и вторым зеркалами составляет примерно 100 кг. С помо-
щью твердотельного моделирования была проведена оценка массы 
части телескопа с дополнительным поворотным зеркалом. На основе 
исследований сделан вывод о том, что общая масса оптико-
электронного телескопического комплекса (в зависимости от кон-
структорских решений) может ориентировочно составлять от 200 
д 250 кг. Пространственное разрешение космических снимков в зави-
симости от высоты съемки приведено ниже: 

Высота съемки, км ….. 300 320 340 350 360 370 380 390 400 

Пространственное  
разрешение, м ………. 0,50 0,53 0,57 0,58 0,60 0,62 0,63 0,65 0,67 

 
Согласно представленным выше параметрам, разработанная мо-

дель оптико-электронного телескопического комплекса должна обес-
печивать получение космических изображений с пространственным 
разрешением примерно 0,5…0,7 м при размещении КА на рабочей 
орбите в диапазоне высот 300…400 км. 

Поддержание низкой орбиты КА ДЗЗ в течение длительного 
срока существования. Мероприятия по снижению баллистического 
коэффициента КА замедлят интенсивность уменьшения радиуса ра-
бочей орбиты. Тем не менее будет происходить ее эволюция под воз-
действием остаточной атмосферы Земли. Для сохранения радиуса ра-
бочей орбиты в течение длительного срока (5–7 лет) необходима 
реактивная система коррекции. В проведенных исследованиях пред-
лагается для поддержания рабочей орбиты КА использовать электро-
реактивную двигательную установку (ЭРДУ), преимуществом кото-
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рой является более низкий удельный расход массы рабочего тела, 
чем у химической двигательной установки. Однако следует учиты-
вать, что система энергопитания низкоорбитального КА ДЗЗ позво-
ляет использовать маломощные ЭРД с малой силой тяги (примерно 
несколько десятков миллиньютонов). Поэтому при выборе характе-
ристик ЭРДУ приходится учитывать соотношение силы тяги и аэро-
динамической силы сопротивления — тяга должна превосходить 
действующую на КА силу аэродинамического сопротивления. 

Был проведен анализ уровня аэродинамической силы, действую-
щей на КА ДЗЗ с баллистическим коэффициентом не более 0,002 м2/кг 
и соответствующими площадями миделя (см. табл. 3). Для вычислений 
использовалась математическая модель [10, 11] 

      2
мид орб КА

1
, ,

2
 A xF C t S t t H V                           (7) 

где ρ(t, Hорб) — плотность верхней атмосферы Земли; VКА — орби-
тальная скорость КА. 

Результаты расчета уровня силы аэродинамического сопротивле-
ния на разных высотах при различной солнечной активности приве-
дены в табл. 4. 

Таблица 4 

Уровень силы аэродинамического сопротивления 
(Sмид= 2,5 м2, Сх=2,5) 

Высота  
орбиты, км 

Индекс солнечной активности F0·10–22, Вт/(м2 · Гц) 

75 100 125 150 175 200 250 

Сила аэродинамического сопротивления, мН 

300 4,0 4,5 4,9 6,0 8,3 11,7 17,1 

310 3,1 3,6 3,9 4,9 6,9 9,9 14,5 

320 2,5 2,9 3,2 3,9 5,7 8,3 12,4 

330 2,0 2,4 2,6 3,2 4,7 7,0 10,6 

340 1,6 1,9 2,1 2,6 4,0 6,0 9,1 

350 1,3 1,6 1,7 2,2 3,3 5,1 7,8 

360 1,1 1,3 1,4 1,8 2,8 4,3 6,7 

370 0,9 1,1 1,1 1,5 2,4 3,7 5,8 

380 0,7 0,9 0,9 1,2 2,0 3,2 5,1 

390 0,6 0,7 0,8 1,0 1,7 2,8 4,5 

400 0,5 0,6 0,7 0,9 1,5 2,4 3,9 
 
Для исследуемого КА ДЗЗ максимальная сила аэродинамического 

сопротивления будет составлять примерно 17 мН (на орбите высотой 
300 км в период максимальной солнечной активности). При средней 
солнечной активности аэродинамическая сила не превысит 6 мН. 
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Был проведен анализ параметров цикла коррекции околокруго-
вых рабочих орбит с высотами 300…400 км. Цикл коррекции пред-
ставляет собой график изменения среднего радиуса орбиты во време-
ни: сначала он уменьшается под действием аэродинамической силы 
до допустимого отклонения ΔRорб; затем восстанавливается первона-
чальный радиус орбиты с помощью силы тяги ЭРДУ. Было использо-
вано следующее пространство проектных параметров: 

 КА 800 кг;1100 кг ;M  2
мид 1,5 м ;S                       (7) 

т 14 мН;F , ЭРД 8600 м/с,I                               (8) 

где Fт — сила тяги ЭРДУ (соответствует силе тяги российского ста-
ционарного плазменного двигателя СПД-50); IЭРД — удельный  
импульс ЭРД (СПД-50). 

Примеры циклов коррекции (изменения радиуса орбиты во време-
ни) для исследуемого КА при допустимом отклонении радиуса не бо-
лее 2 км и при разной солнечной активности представлены на рис. 6.  

Результаты моделирования показывают, что даже на нижней гра-
нице исследуемого диапазона высот орбит (300 км) коррекция  
при заданных проектных параметрах КА и ЭРДУ возможна при лю-
бой солнечной активности. При средней солнечной активности  (F0 =  
= 150·10–2  Вт/(м2 · Гц)) и выбранном допустимом отклонении радиуса 
орбиты (ΔRорб = 2 км)  время  целевой  работы  в цикле составляет 

 

Рис. 6 (начало). Параметры одного цикла коррекции рабочей орбиты КА  
высотой 300 км (а) 
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Рис. 6 (окончание). Параметры одного цикла коррекции  
рабочей орбиты КА высотой 350 км (б) 

 
около 3,5 суток, а время коррекции — от 1 сут до 1,5 сут в зависимо-
сти от массы КА (рис. 6, а). При подъеме орбит до 350 км время на 
коррекцию радиуса орбиты уже не превышает одних суток, а время 
целевой работы может быть от 4 до 26 сут в зависимости от текущей 
солнечной активности (рис. 6, б). 

 

Рис. 7. Зависимость затрат массы рабочего тела (ксенона) для ЭРДУ  
от срока существования КА (при средней солнечной активности) 
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С использованием параметров циклов коррекции рабочей орбиты 
высотой 350 км при разной солнечной активности (см. рис. 6, б) была 
проведена оценка затрат массы рабочего тела ЭРДУ (ксенона) в зави-
симости от требуемого срока существования КА (рис. 7). 

Так, при средней солнечной активности для поддержания низкой 
орбиты (высотой 350 км) потребуется масса рабочего тела от 30 до  
40 кг в зависимости от массы КА. Следует отметить, что в эпоху вы-
сокой солнечной активности срок существования может сократиться, 
а в эпоху низкой, наоборот, — возрасти. 

Проектный облик КА для сверхдетального наблюдения с вы-
сот ниже 400 км. В бортовой состав КА с исследуемой оптико-
электронной аппаратурой наблюдения также входит набор обеспечи-
вающих бортовых систем. Среди них бортовой комплекс управления, 
система управления движением, система электропитания и система 
обеспечения теплового режима и др. При использовании оптико-
электронной системы, построенной по приведенной на рис. 4 схеме, 
бортовое оборудование располагается таким образом, чтобы не уве-
личивать площадь сечения миделя КА. Система управления движе-
нием (ориентацией) должна обеспечивать устойчивую постоянную 
ориентацию КА относительно вектора аэродинамической силы со-
противления и компенсировать возмущения, возникающие при пово-
ротах плоского зеркала оптико-электронного телескопического ком-
плекса. ЭРДУ должна быть расположена таким образом, чтобы без 
изменения ориентации КА создавать силу тяги на участках коррек-
ции радиуса орбиты. 

С учетом перечисленных требований по бортовому составу для 
массогабаритной модели, представленной на рис. 5, были проведены 
исследования и сформирован проектный облик КА ДЗЗ в первом 
приближении. Бортовой состав выбирался по существующим анало-
гам. Массогабаритные характеристики КА оценивались из построен-
ной твердотельной модели с использованием CAD/CAE-средств. Па-
раметры ЭРДУ выбирались на основе результатов исследований, 
представленных в настоящей статье. Проектный облик КА ДЗЗ пока-
зан на рис. 8.  

 

Рис. 8. Проектный облик КА ДЗЗ (с оптико-электронной аппаратурой  
сверхдетального наблюдения) 
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В рамках приведенного исследования были определены проект-
ные параметры КА ДЗЗ для высокодетального наблюдения земной 
поверхности с орбит высотой ниже 400 км, их ориентировочные зна-
чения приведены ниже: 

Масса КА, кг 800–1100 

Габариты (с раскрытыми панелями солнечных  
батарей), м 4,25 × 3,1 × 1,35  
Рекомендуемая высота околокруговой рабочей  
орбиты, км 300–350 
Срок существования 7 лет 
Вид целевой аппаратуры Оптико-электронная (оптиче-

ская система с плоским пово-
ротным зеркалом) 

Диаметр главного зеркала, м 0,5  

Фокусное расстояние, м 6  

Габариты телескопического комплекса, м 0,96 × 0,96 × 2,5 

Пространственное разрешение (в панхроматиче-
ском режиме), м  

0,5–0,6  

Масса ЭРДУ, кг, 100 

из них масса рабочего тела, кг 30–40 

 
Заключение. Проведено исследование возможности создания КА 

ДЗЗ, функционирующего на рабочих орбитах высотой ниже 400 км, 
с целью получения космических снимков сверхвысокого разрешения. 
Предложено использовать оптико-электронную аппаратуру с оптиче-
ской схемой, в составе которой имеется плоское поворотное зеркало. 
Указанная оптическая аппаратура позволяет существенно сократить 
баллистический коэффициент КА и тем самым снизить интенсив-
ность уменьшения радиуса орбиты, вызванного воздействием верх-
ней атмосферы Земли. Для длительного поддержания радиуса орби-
ты подходит ЭРДУ, которая способна создать силу тяги от 10 мН до 
20 мН. Для такого КА на орбите с высотой ниже 400 км важно удер-
живать постоянную ориентацию относительно орбитальной системы 
координат с целью сохранения минимального баллистического ко-
эффициента. 

Исследования показывают, что при определенных проектных ха-
рактеристиках оптико-электронного телескопического комплекса 
возможно создание КА ДЗЗ свехдетального наблюдения, имеющего 
массу не более 1000 кг, т. е. принадлежащего к классу малых КА. 
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Low-orbit spacecraft for highly detailed observation  
with a long lifetime in working orbits with an altitude  

below four hundred kilometers 
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Samara University, Samara, 443086, Russia 
 
The paper analyzes mass-dimensional design parameters of the optical-electronic equip-
ment for Earth's remote sensing from heights in the range of 300...400 km. Within the re-
search, we carried out the synthesis of a mirror-lens telescopic complex with an addi-
tional rotary mirror tilted to the optical axis of the main mirror and selected the design 
parameters from the conditions for ultra-high spatial resolution satellite images. Fur-
thermore, we analyzed the mass-dimensional parameters of the spacecraft as a whole, 
the parameters allowing for the smaller effect of the Earth's upper atmosphere on the 
evolution of the parameters of the working orbit. To maintain the radius of the low work-
ing orbit of the spacecraft for seven years, an electric propulsion system is proposed. To 
compensate for the aerodynamic drag force in the investigated range of heights and in 
any conditions of the upper atmosphere, a thrust force of no more than 18 milliNewtons 
is sufficient. The reserves of the mass of the working body for the operation of the electric 
propulsion system depend on the design-ballistic parameters of the spacecraft and the 
required lifetime in a given working orbit. 
 
Keywords: remote sensing of the Earth, low orbit, spatial resolution, optoelectronic 
equipment, electric propulsion engine 
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