
1. ВВЕДЕНИЕ

Разнообразные задачи о движении спутника 
около центра масс под действием гравитацион-
ных, магнитных и аэродинамических моментов 
подробно исследовались во многих работах (см. 
обзоры [1, 2]). Влияние гравитационного момен-
та на вращательное движение спутника подроб-
но описано в монографии [3]. 

В настоящей работе рассматривается движение 
динамически симметричного спутника на круго-
вой орбите в гравитационном и магнитном по-
лях. В этом случае уравнения движения допуска-
ют стационарные режимы — регулярные прецес-
сии. Для движения спутника в гравитационном 
поле достаточные условия устойчивости получе-
ны в исследовании [4] при помощи построения 
функций Ляпунова. Аналогичные условия были 
сформулированы в статье [5]. Результаты этих ра-
бот обобщены в публикации [6] для случая, когда 
спутник представляет собой гиростат. В работе [7] 
получены достаточные условия устойчивости 
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регулярных прецессий спутника-гиростата, дви-
жущегося под действием гравитационного, маг-
нитного и аэродинамического моментов.

В обзоре [8] анализируется динамика углово-
го движения спутников с магнитными демпфе-
рами и постоянными магнитами. Такие пассив-
ные магнитные системы ориентации получили 
широкое распространение на заре космической 
эры и остаются актуальными в настоящее вре-
мя в связи с их использованием для малых и на-
носпутников, отличающихся жесткими ограни-
чениями по массе, размеру, стоимости и энер-
гетике. Резонансные явления в колебаниях 
гравитационно-ориентированного спутника под 
действием возмущающих моментов произволь-
ной природы анализируются в публикации [9].

Здесь, в отличие от ранее рассмотренных ра-
бот (например, [10]), исследуется движение око-
ло центра масс в гравитационном и магнитном 
полях спутника, который оснащен системой 
электростатической защиты. 
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Космическая радиация представляет собой 
серьезную проблему, поэтому возникает необхо-
димость в защите спутника от космического из-
лучения. Перспективным решением проблемы 
радиационной защиты является электростати-
ческая защита от излучения (ЭСЗ), основанная 
на использовании легкого электростатически за-
ряженного экрана, покрывающего защищаемый 
объем. Ранее предложены различные варианты 
защитного экрана ЭСЗ [11, 12]. 

В настоящее время известны различные 
конфигурации заряженных поверхностей ЭСЗ 
[13, 14]. Было показано, что лучшую защиту от 
космического излучения обеспечивает торои-
дальная структура в системе ЭСЗ. Кроме того, 
вариант использования экранов тороидальной 
формы рассматривается как перспективный и 
более предпочтительный по массо-габаритным 
характеристикам [15]. Поэтому представляет ин-
терес исследование модели спутника с тремя за-
ряженными тороидальными поверхностями. 

Электростатический заряд спутника, движу-
щегося в геомагнитном поле, приводит к воз-
никновению момента сил Лоренца, влияюще-
го на движение спутника относительного цен-
тра масс. Эта задача рассматривалась во многих 
работах (см. [16–23] и цитируемые в них ста-
тьи). В работе [23] демонстрируется, что путем 
управляемого изменения радиус-вектора цен-
тра заряда спутника относительно центра масс 
можно создать управляющий момент сил Ло-
ренца и использовать его в качестве восстанав-
ливающего момента в окрестности положения 
равновесия спутника в орбитальной системе 
координат. 

Цель настоящей работы — определение ста-
ционарных движений динамически симметрич-
ного спутника, снабженного экранами элек-
тростатической защиты, и исследование их 
устойчивости.

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

Рассматривается спутник, центр масс которо-
го движется по круговой околоземной экватори-
альной орбите радиуса R. Спутник оснащен 
экранами ЭСЗ.

Для рассмотрения динамики спутника вво-
дятся следующие системы координат:

·  Oξηζ — орбитальная система координат с 
началом в центре масс спутника, ось Oζ которой 
направлена по радиусу вектору орбиты, ось Oη —  
по нормали к плоскости орбиты, ось Oξ допол-

няет систему до правой тройки; ξ η ζ0 0 0, ,  — еди-
ничные векторы системы Oξηζ;

·  Oxyz — система, жестко связанная со спут-
ником и с осями, направленными по главным 
центральным осям инерции; ik  — единичные 
векторы системы Oxyz; 
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Взаимная ориентация осей систем координат 
Oξηζ и Oxyz описывается матрицей направляю-
щих косинусов с элементами [3, 24]:

α φ j φ j θ
α φ j φ j θ
α θ

1

2

3

= −
= − −
=

cos cos sin sin cos ,

cos sin sin cos cos ,

sin ssin ,

sin cos cos sin cos ,

sin sin cos cos cos ,

φ
β φ j φ j θ
β φ j φ j θ
β

1

2

= +
= − +

33

1 2 3

= −
= = =

cos sin ,

sin sin , cos sin , cos .

φ θ
γ j θ γ j θ γ θ

    (1)

Пусть спутник представляет собой динамиче-
ски симметричное твердое тело, центральный 
эллипсоид инерции которого является эллипсо-
идом вращения относительно оси x3, при этом 
главные центральные моменты инерции спутни-
ка J J J1 2 3= ≠ . 

Компоненты абсолютной угловой скорости 
спутника  в проекциях на собственные оси 
имеют вид [3, 6]
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где ω0 — величина угловой скорости орбитально-
го движения; p, q, r — проекции угловой скоро-
сти ′ω  спутника относительно орбитальной си-
стемы координат. 

Система ЭСЗ включает три заряженных экра-
на в виде проводящих тороидальных поверхно-
стей, окружающих защищаемый объем (рис. 1) 
[14]. Заряженные торы жестко соединены со 
спутником, представляющим собой защищае-
мый объем, стержнями из диэлектрического ма-
териала. На поверхности каждого тора имеется 
электростатический заряд. Геомагнитное поле 
моделируется прямым магнитным диполем. 
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В предположении, что центр заряда совпадает 
с центром масс спутника, а главные центральные 
оси заряда совпадают с главными центральными 
осями инерции спутника, электрические свой-
ства спутника с системой ЭСЗ характеризуются 
тензором заряда Σ = diag( , , )a a a1 2 3  [17] с постоян-
ными элементами 

a x dS
S

1
2= ∫∫s , a y dS

S

2
2= ∫∫ s , a z dS

S

3
2= ∫∫ s ,

где σ — плотность распределения зарядов по 
трехсвязной поверхности S, являющейся объе-
динением трех тороидальных поверхностей.

При движении спутника относительно маг-
нитного поля Земли возникает момент сил Ло-
ренца ML. Если BC  — вектор магнитной индук-
ции геомагнитного поля в центре масс спутника, 
то в случае совпадения центра заряда с центром 
масс спутника момент MLвычисляется по фор-
муле [17] 
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Здесь Eωω — угловая скорость суточного вра-
щения Земли; VC R= −( )ω ω ξ0 0E  — скорость 
центра масс спутника относительно геомагнитно-
го поля; DC  — тензор 2-го ранга, называемый гра-
диентом поля вектора BC; оператор “..” представ-
ляет собой двойное скалярное произ ведение, 

определяемое для тензоров 2-го ранга A и B по 

формуле A B A Bi i
ii

i i⋅ ⋅ = ∑∑ 2 1

21

1 2
.

В условиях сделанных выше предположений о 
форме орбиты спутника и о модели магнитного 
поля Земли, в выражении момента ML обнуля-
ются слагаемые, зависящие от тензора DC , отве-
чающего за учет градиентности геомагнитного 
поля в объеме спутника. Кроме того, индукция 
геомагнитного поля оказывается постоянной во 
всех точках орбиты спутника. Поэтому выраже-
ние момента ML существенно упрощается, так 
что в проекциях на оси x y z, ,  принимает вид [17]
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Здесь µ = 





g
R
R1

0
3

E , RE — радиус Земли; g1
0 — га-

уссов коэффициент. Параметр g1
0 929557 10= − ⋅ − T

(https://www.ngdc.noaa.gov/IAGA/vmod/igrf.
html), µ < 0.

3. ДИФФЕРЕНЦИАЛЬНЫЕ УРАВНЕНИЯ 
ДВИЖЕНИЯ И ПЕРВЫЕ ИНТЕГРАЛЫ

Динамические уравнения движения спутника 
около центра масс в гравитационном и магнит-
ном полях в проекциях на оси связанной систе-
мы координат Oxyz имеют вид [3] 

J J J M M

J J J M M

J

G L

G L

1 1 3 1 2 3 1 1

1 2 1 3 3 1 2 2

3 3







ω ω ω
ω ω ω
ω

+ − = +
+ − = +
=

( ) ,

( ) ,

MM L3 .

         (4)

Здесь M J J M JG G1 0
2

3 1 2 3 2 0
2

13= − = −ω γ γ ω( ) , (
− J3 3 1)γ γ  — компоненты гравитационного мо-
мента; M M ML L L1 2 3, ,  — компоненты момента, 
который создается силами Лоренца, действую-
щими на заряженную поверхность спутника, ко-
торые определяются соотношениями (3).

Для полного описания динамики спутника 
следует дополнить динамические уравнения (4) 
кинематическими уравнениями.

Дифференциальные уравнения (2), (4) допу-
скают первый интеграл

x

y

z

Рис. 1. Три взаимно перпендикулярных непересека-
ющихся тора
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При a a1 2=  имеет место еще и следующий 
интеграл

I J r a2 3 0 3 1 3= + − =( )ω β µ β const.          (6)

Далее предполагается, что a a1 2= . Допусти-
мость такого предположения показана в 
Приложении.

4. СТАЦИОНАРНЫЕ ДВИЖЕНИЯ

Уравнения (2), (4) допускают стационарные 
движения 

θ θ φ φ θ φ j= = = = = =0 0 0 0, , , , 

 Ω const ,     (7)

которые существуют при выполнении условий
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Стационарные движения следующие.
№ 1. Цилиндрическая прецессия [3–5] 

sin cos т.е.φ θ φ π θ π
0 0 0 00 0 0

2
= = = =; , , ; .      (9)

В этом движении ось симметрии спутника 
коллинеарна нормали к плоскости орбиты, в аб-
солютном пространстве она описывает цилин-
дрическую поверхность.

№ 2. Гиперболоидальная прецессия [3–5] 

sin cos т.е.φ θ φ φ θ π
0 0 0 00 0

2
≠ = = =; , ; .       (10)

Ось симметрии ортогональна радиусу-векто-
ру центра масс спутника и образует постоянный 
угол с нормалью к плоскости орбиты. Поверх-
ность, описываемая осью симметрии в абсолют-
ном пространстве, является однополостным ги-
перболоидом вращения. 

Из условий (8) следует 

cosφ0 1= − ≤






d
A

d
A

Ω Ω
, .                (11)

№ 3. Коническая прецессия [3–5]

 sin cos т.е.φ θ φ π θ θ π
0 0 0 00 0 0

2
= ≠ = = ≠; , , ; .  (12)

В этом движении ось симметрии ортогональ-
на вектору скорости центра масс спутника и об-
разует постоянный угол с нормалью к плоскости 
орбиты. Поверхность, описываемая осью сим-
метрии в абсолютном пространстве, — круговой 
конус, ось которого перпендикулярна плоскости 
орбиты. 

Из условий (8) следует

sin
cos cos

θ
φ φ

0
0 0 1= −

+ +
≤


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
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d
A B

d
A B

Ω Ω
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№ 4 sin cosφ θ0 00 0≠ ≠;                                   (14)
Это решение существует при выполнении 

условий 

Ωd A B+ = =sin cos ,θ φ θ0 0 00 0sin .         (15)

Здесь возможны случаи
а) θ π0 0= , , тогда dΩ = 0, что реализуется либо 

при Ω = 0 (т.е. положение относительного равно-
весия), либо при d = 0, т.е. µ ωa J1 3 0= ;

б) θ π0 0≠ , , тогда B = 0, т.е. µ( )a a3 1− =  

= − = −( ) , ( )J J A J J3 1 0
2

3 1 0
2ω ω .

Заметим, что режимы регулярных прецессий 
в рассматриваемой задаче те же, что и при дви-
жении симметричного твердого тела в гравита-
ционном поле [3–5]. 

5. УСТОЙЧИВОСТЬ СТАЦИОНАРНЫХ 
ДВИЖЕНИЙ

Для исследования устойчивости указанных 
регулярных прецессий используется метод, при 
котором функции Ляпунова формируются из 
интегралов уравнений возмущенного движения, 
отличающихся от интегралов, применяемых при 
учете только гравитационного поля. Из-за на-
личия дополнительных конструктивных пара-
метров спутника, связанных с электростатиче-
ской защитой, достаточные условия устойчи-
вости рассматриваемых регулярных прецессий 
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должны, вообще говоря, существенно отличать-
ся от полученных ранее известных условий. 

Рассмотрим стационарное движение (9), где 
для определенности φ π0 = . Положим в возму-
щенном движении

θ π φ π θ φ j= + = + = = = +
2 1 2 3 4 5x x x x x, , , , . 

 Ω

Тогда интегралы I I1 2, примут вид

I A x x Bx J x x

J x J x x x

1 1
2

2
2

1
2

1 3
2

4
2

3 5
2

3 5 1 42

= − + − + + +

+ + − + =

( ) ( )

( ) ...Ω coonst,

I d x x J x x x2 1
2

2
2

3 5 1 42= + − − + =( ) ( ) ... const.

Функцию Ляпунова возьмем в виде

V I I F x F x J x x J x= + = + + + +1 2 1 1
2

2 2
2

1 3
2

4
2

3 5
2Ω ( ) ,

где F A B d F A d1 2= − − + = − +Ω Ω, . 

Линейные слагаемые в функции V  унич- 
тожаются.

Достаточные условия устойчивости стацио-
нарного движения (9) имеют вид: F F1 20 0> >, , 
т.е.

	
4 5 0

2

3 1 0
2

1 3 3 0 1

3 1 0
2

1 3

( ) ( ) ( ) ,

( ) ( )

J J a a J a

J J a a

− + − + − >

− + −

ω µ ω µ

ω µ





Ω

++ − >Ω( ) .J a3 0 1 0ω µ
  (16)

Если ввести безразмерные параметры

α β
µ

ω
γ

µ
ω ω

= =
−

= − =
J
J

a a

J

a

J
1

3

1 3

3 0
2

1

3 0 0
1;

( )
; ;   



Ω Ω
, (17)

то достаточные условия устойчивости примут 
вид

Ω Ωγ α β γ α β> − − > − −4 4 5 1 2, .

В зависимости от знаков параметра β, завися-
щего от величин и расположения зарядов экрана, 
необходимо использовать первое или второе не-
равенство для определения ограничения на вели-
чину параметра Ω, связанного с угловой скоро-
стью Ω (знаки параметров Ω и Ω совпадают). 

Введем в рассмотрение величины G J J= −ω0
2

1 3( ) 
и L a a= − − −µ ω ω( )( )0 1 3E , имеющие размерность 
момента силы и происходящие соответственно от 
гравитационного и лоренцева моментов, действу-
ющих на спутник. Кроме того, пусть g J= 3 0

2ω , 

l a g
R
R

a= − = − 





µω ω0 1 1
0

3

0 1
E . Тогда можно перепи-

сать неравенства (16) в виде 

Ω Ω> +
+

> +
+

4 5 2G L
g l

G L
g l

, ,

наглядно отражающем влияние гравитационно-
го и лоренцева моментов на условия устойчиво-
сти стационарного движения (9).

Стационарное движение (10) существует при 
условии (11).

В возмущенном движении

θ π φ φ θ φ j= + = + = = = +
2 1 0 2 3 4 5x x x x x, , , , . 

 Ω  (18)

Интегралы I I1 2, в этом случае имеют вид 

I B A x A x

J x x J x J x x

1
2

0 1
2

0 2
2

1 3
2

4
2

3 5
2

3 1 42

= − − − +

+ + + − +

( )

( )

cos cos2φ φ

Ω
++ − + =2 3 5 0 2J x A xΩ sin2 const,φ ...

I d x x J x x

J x d x
2 0 1

2
2
2

3 1 4

3 5 0 2

2

2 2

= + − +
+ + + =

cos ( )

sin ...

φ
φ const.

Функцию Ляпунова возьмем в виде V I= −1
 

− + ΩI
J

I2
3

2
2

4
λ , здесь λ — неопределенный мно-

житель. Линейные слагаемые в функции V  унич-
тожаются в силу условий (11). Тогда функция V  
принимает вид

V F x F x J x x F x F x x= + + + + +3 1
2

4 2
2

1 3
2

4
2

5 5
2

6 2 52( ) ,

где 

F B F
J

AJ d

F J F d

3 4
3

3
2 2

0

5 3 6 0

1

1

= − = +

= + =

, ( ) ,

( ), .

λ φ

λ λ φ

sin

sin

Достаточное условие устойчивости стацио-
нарного движения (10) F F3 50 0> >, , F F F4 5 6

2 0− >  
или в явном виде, учитывая (11) 

B AJ d AJ< + > + + >0 1 0 03
2

3, , ( )  λ λ .    (19)

Если AJ d3
2 0+ > , то всегда можно выбрать 

λ > 0 так, чтобы обеспечить выполнение нера-
венств (19). При AJ d3

2 0+ <  условия (19) несов
местны. (В самом деле, пусть AJ d f3

2 2 0+ = − < ,  
тогда AJ d f3

2 2 0= − + <( )  и условия (19) прини-
м а ю т  в и д  − − + < + >f d f2 2 2 0 1 0λ λ( ) , , ч т о 
несовместно). 
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Таким образом, достаточные условия устой-
чивости стационарного движения (10) имеют вид

B AJ d< + >0 03
2,

или 

( ) ( ) ,

( ) ( ) (

J J a a

J J J a a J

3 1 0
2

1 3

3 3 1 0
2

1 3 3 0

0

2

− + − >

− + −



 − −

ω µ

ω µ ω µ



 aa1
2 0) .<

 (20)

Для введенных параметров (17) эти условия 
принимают вид

1 2 12+ − < < +β γ α β.

Из условия (13) следует, что стационарное 
движение (12) существует, если 

Ωd A B− + =( )sin θ0 0.                (21)

В возмущенном движении (для определенно-
сти полагаем φ π0 = )

θ θ φ π θ φ j= + = + = = = +0 1 2 3 4 5x x x x x, , , , . 

 Ω

В этом случае из выражений (1) следует

β θ θ θ

γ θ θ θ

3 0 0 1 0 1
2

2
2

3 0 0 1 0

1
2

1
2

= + − +

= − −

sin cos sin

cos sin cos

x x x

x

( ),

xx1
2.

Тогда интегралы уравнений представляются в 
виде

I J x x J x x

x x
1 1 3

2 2
0 4

2
3 5

2 2
0 4

2

0 1 4 02 2

= + + + −
− +

( ) (sin cos

 sin cos

θ θ
θ θΩ xx x x x

A x x x

B

4 5 5 0 4

0 1
2 2

0 2
2

0 1

2 2

2

+ + +

+ − + +

+

Ω Ωcos

cos sin sin2

θ

θ θ θ

)

( )

(ccos2 sin2 const,θ θ0 1
2

0 1x x+ + =) ...

I J x x x x

d x x x

2 3 5 0 4 0 1 4

0 1 0 1
2

2
21

2

= + − +

+ − + +

( )

[ ( )]

cos sin

 cos sin

θ θ

θ θ .... = const.

Линейные слагаемые в функции Ляпунова 
V I I= −1 22Ω  уничтожаются в силу условий (21), 
и она принимает вид

V F x F x J x J J x= + + + + +7 1
2

8 2
2

1 3
2

1
2

0 3
2

0 4
2( sin cos )θ θ

+ + J x J x x3 5
2

3 0 4 52 cos ,θ

где F A B F B7
2

0 8
2

0= + =( )cos , sinθ θ .

Квадратичная форма относительно перемен-
ных x x4 5,  положительно определена. Достаточ-
ное условие устойчивости стационарного реше-
ния (12) A B B+ > >0 0,  или в явном виде

4 5 0

0

1 3 0
2

3 1

1 3 0
2

3 1

( ) ( ) ,

( ) ( ) .

J J a a

J J a a

− + − >

− + − >

ω µ

ω µ





             (22)

Перепишем эти условия с учетом (17) 

α β α β> + > +1
5
4

1, .

В зависимости от знака параметра β условием 
устойчивости является либо первое неравенство, 
либо второе.

Таким образом, наличие параметров ЭСЗ су-
щественно влияет на условия устойчивости (16), 
(20), (22). В отсутствие электростатической за-
щиты (β γ= =0 1, ) эти условия совпадают с из-
вестными условиями устойчивости регулярных 
прецессий симметричного спутника в гравита-
ционном поле [3–5]. 

Интересно отметить, что для геостационар-
ной орбиты (ω ω0 = E) все полученные условия 
устойчивости упрощаются (µ = 0). 

Для цилиндрической прецессии условия 
устойчивости имеют вид:

α α< + < +1
1
4

1Ω Ω, .

Наличие электростатической защиты в дан-
ном случае не влияет на условия устойчивости 
гиперболоидальной (α < 1) и конической (α > 1) 
прецессий.

6. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Определены стационарные движения дина-
мически симметричного спутника, оснащенного 
системой электростатической защиты, движуще-
гося в гравитационном и магнитном полях. При-
ведены условия существования этих решений и 
получены достаточные условия их устойчиво-
сти на основании прямого метода Ляпунова. Ре-
зультаты работы обобщают известные условия 
устойчивости, имеющие место для спутников, 
движущихся в гравитационном поле.
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ПРИЛОЖЕНИЕ

Для конструкции, изображенной на рис. 1, 
обозначим RМ, rМ, QМ, RС, rС, QС, RБ, rБ, QБ геоме-
трические и физические параметры, где индексы 
М, С, Б относятся к параметрам малого, средне-
го и большого торов, соответственно, R — рас-
стояние от центра образующей окружности до 
оси симметрии, перпендикулярной плоскости 
ориентации; r  — радиус образующей окружно-
сти; Q — величина электростатического заряда, 
поданного на тор. 

Полагалось RБ = 9, rБ = 1, а остальные семь ве-
личин RМ, rМ, QМ, RС, rС , QС, QБ  с учетом 
ограничений

Q Q Q r r

r R r r R r

R r R

M С Б M С

M M M С С С

M M

> > > > >
≤ ≤ ≤ ≤
− ≥

0 0 0 0 0

6 12 6 12

2

, , , , ,

, ,

, СС С M M С С+ ≤ + + ≤ −r R r R r7 2,

подбирались методом роя частиц [25, 26] путем 

минимизации величины a a
a a

1 2

1 2

−
+

, где интегралы, 

являющиеся слагаемыми в статических моментах 
заряда второго порядка a1 и a2, находились чис-
ленно по той же методике, которая ранее приме-
нялась в аналогичной задаче с двумя торами [27].

При этом для каждой конкретной комбина-
ции указанных параметров плотности распре-
деления зарядов на тороидальных оболочках 
(с  учетом взаимодействия распределений за-
рядов на разных торах) определялись методом 
градиентного спуска, минимизирующим (прак-
тически до нуля) сумму по трем торам поверх-
ностных интегралов от квадрата касательной со-
ставляющей напряженности сил Кулона.

В итоге было получено следующее решение: 
RМ = 2 442. , RС = 6 342. , rМ = 0 283. , rС = 0 556. , 
QМ = 0 084. , QС = 1 185. , QБ = 0 033. . Для подобран-
ных значений параметров на рис. П1 цветовой 
гаммой показаны плотности распределения 

электростатических зарядов. Для всех трех торов 
изображен вид сбоку. Для малого тора он соот-
ветствует виду с конца оси Oy, для среднего — 
виду с конца оси Oz, для большого — с конца оси 
Ox. Горизонтальные отрезки между малым и 
средним торами соответствуют участкам оси Ox, 
а вертикальные — оси Oy. Они на рис. П1 визу-
ально соединяют точки торов, максимально 
близкие друг к другу. Именно в этих точках на-
блюдается взаимодействие зарядов, которое, в 
частности, проявляется в наличии на большом 
торе зоны с отрицательной плотностью зарядов 
(синий цвет), достигающей по абсолютной вели-
чине значения 0 012.  (и это при том, что суммар-
ный заряд на большом торе положительный!). 
Соответственно, в точках среднего тора, макси-
мально близких к большому тору оказывается 
наибольшая положительная плотность заряда 
(красный цвет), равная 0 014. .

Вычисленные величины оказались: a a1 2= =   
= 23 98. , a3 12 97= . . Таким образом, принятое в ра-
боте предположение a a1 2=  реализуемо.

Отметим, что компьютерная программа позво-
ляет подобрать параметры и так, что будут выпол-
нены два других возможных равенства для стати-
ческих моментов зарядов второго порядка. Если 
потребовать условие a a1 3= , то оно будет дости-
жимо при следующих значениях параметров: 
RМ = 2 574. , RС = 6 008. , rМ = 0 263. , rС = 0 838. ,  
QМ = 0 097. , QС = 0 899. , QБ = 0 211. . На рис. П2 по-
казано соответствующее этому случаю распреде-
ление зарядов, вычисленные статические мо-
менты заряда второго порядка равны: a a1 3= =  
= 17 74. , a3 25 32= . .

Если положить a a2 3= , то оно будет достижи-
мо при следующих значениях параметров: 
RМ = 2 932. ,  RС = 5 895. ,  rМ = 0 422. ,  rС = 0 492. , 
QМ = 0 646. , QС = 0 089. , QБ = 0 014. . На рис. П3 по-
казано соответствующее этому случаю распреде-
ление зарядов, вычисленные статические момен-
ты заряда второго порядка равны: a a2 3 6 07= = . , 
a1 4 22= . .
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0.0140–0.012

0.0090–0.007

Рис. П1. Распределение зарядов, обеспечивающих выполнение равенства a a1 2=

Рис. П2. Распределение зарядов, обеспечивающих выполнение равенства a a1 3=
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Рис. П3. Распределение зарядов, обеспечивающих выполнение равенства a a2 3=

0.0180–0.006
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A satellite with a system of three concentric shields for electrostatic protection against cosmic radiation is 
considered. The interaction of an electric charge with the Earth's magnetic field leads to the emergence of 
a Lorentz force moment, acting on the rotational motion of the satellite relative to the center of mass. The 
Lorentz force moment is calculated taking into account the complex shape of the electrostatic protection 
screens and the geomagnetic field gradient in the volume of the screen. The geomagnetic field is modeled 
by a direct magnetic dipole.
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