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Сомов Е.И., Бутырин С.А., Сомов С.Е., Сомова Т.Е.  

УПРАВЛЕНИЕ КОСМИЧЕСКИМ РОБОТОМ  

ПРИ СБЛИЖЕНИИ С МИНИ-СПУТНИКАМИ  

В ГРУППИРОВКЕ ЗЕМЛЕОБЗОРА 

Введение. Современные тенденции развития космических си-

стем дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ) состоят в переходе 

от полноразмерных космических аппаратов (КА) к группировкам 

оптико-электронных (SkySat) и радиолокационных (Capella-36) 

мини-спутников с потребной периодичностью землеобзора с низ-

ких орбит [1]–[4]. При сроке службы до 5 лет такие спутники имеют 

массу до 500 кг и крупногабаритные панели солнечных батарей 

(СБ) для энергоснабжения бортовой аппаратуры, включая систему 

управления движением (СУД) с электрореактивными двигатель-

ными установками (ЭДУ) и силовым гироскопическим кластером 

(СГК) на основе гиродинов (ГД). Измерение координат движения 

КА выполняется бесплатформенной инерциальной навигационной 

системой с коррекцией сигналами от спутников ГЛОНАСС/GPS и 

кластера звёздных датчиков. 

Полётная дозаправка ЭДУ экономически невыгодна для «де-

шёвых» микро-спутников массой до 100 кг, но для мини-спутников, 

оснащённых «дорогой» бортовой аппаратурой, необходимо оце-

нить аспекты продления срока их службы до 25 лет за счёт доза-

правки их ЭДУ топливом с помощью космических роботов-мани-

пуляторов (КРМ). Для орбитальной группировки из 72 мини-спут-

ников землеобзора на низких солнечно-синхронных орбитах, по три 

КА в окрестности каждой из 24 базовых орбитальных плоскостей 

[4], актуальны задачи управления КРМ при его сближении с мини-
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спутниками. В статье исследуется задача выполнения таких манёв-

ров КРМ в окрестности одной базовой орбитальной плоскости. 

Математические модели и постановка задачи 

Применяются стандартные системы координат (СК) – инерци-

альная (ИСК 𝑂⊕ 𝑋
𝑖𝑌𝑖𝑍𝑖 ,  базис 𝐼 ⊕  с ортами 𝑖𝑖 , 𝑖 = 1,2,3 ≡ 1 ÷ 3), 

орбитальная (ОСК, базис 𝑂  с ортами радиали 𝑟𝑜, трансверсали 𝜏𝑜 

и бинормали 𝑛𝑜) и связанная с КРМ (ССК 𝑂𝑥𝑦𝑧,  базис 𝐵) системы 

координат с началом в его центре масс 𝑂. Предполагается, что век-

тор тяги 𝑃𝑒 плазменной ЭДУ направлен вдоль оси 𝑂𝑦 ССК. Ориен-

тация ССК в ИСК определяется кватернионом 𝛬 и вектором 𝜎 мо-

дифицированных параметров Родрига (МПР), а ориентация ССК в 

ОСК – углами крена 1 , рыскания 2  и тангажа 3  в последова-

тельности 132. Используются векторы угловой скорости 𝜔 и уско-

рения 휀, обозначения {∙} = 𝑐𝑜𝑙(∙), [∙] = 𝑙𝑖𝑛𝑒(∙) и (∙)𝑡, [×∙] для векто-

ров и матриц. КРМ считается твёрдым телом с массой 𝑚 и тензором 

инерции 𝐽, при векторах положения r и скорости v модель его дви-

жения в ИСК имеет вид 

𝑟′ +𝜔 × 𝑟 = 𝑣, 

𝑚(𝑣′ +𝜔 × 𝑣) = 𝑃𝑒 + 𝐹𝑑;        (1) 

�̇� = 𝛬   ⃘ 𝜔/2,  𝐽�̇� + 𝜔 × 𝐺 = 𝑀𝑔 +𝑀𝑑. 

Здесь вектор 𝐺 = 𝐽𝜔 + 𝐻 , где 𝐻  – вектор кинетического мо-

мента (КМ) СГК и 𝑀𝑔 = −𝐻′ представляет вектор его управляю-

щего момента, 𝐹𝑑  и 𝑀𝑑  – векторы внешних возмущающих сил и 

моментов, а (∙)′ – символ локальной производной. 

При законе углового наведения 𝛬𝑝(𝑡), 𝜔𝑝(𝑡), 휀𝑝(𝑡)  погреш-

ность ориентации КРМ определяется кватернионом 𝐸 ≡ (𝑒0, 𝑒) =

  = �̃�𝑝  ⃘𝛬,  где 𝑒 = {𝑒𝑖} , матрицей ошибки ориентации 𝐶𝑒 = 𝐼3 −

−2[𝑒 ×] 𝑄𝑒
𝑡 с  𝑄𝑒 = 𝐼3𝑒0 + [𝑒 ×],  вектором МПР 𝜎𝑒 = 𝑒𝑒 𝑡𝑎𝑛(𝛷𝑒/4) 

с ортом Эйлера 𝑒𝑒 и углом  𝛷𝑒  собственного поворота, и вектором 
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угловой погрешности 𝛿 = {𝛿}  = {4𝜎𝑖
𝑒}.   Вектор ошибки по угло-

вой скорости 𝛿𝜔 = 𝜔 − 𝐶𝑒𝜔𝑝(𝑡).  

В СУД КРМ применяется СГК с четырьмя гиродинами. Вектор 

КМ p-го ГД имеет орт ℎ𝑝(𝛽𝑝), а СГК – векторы нормированного КМ 

ℎ (𝛽) = 𝛴ℎ𝑝(𝛽𝑝) , 𝛽 = {𝛽𝑝},  𝑝 = 1 ÷ 4,  и управляющего момента 

𝑀𝑔 = −𝐻′ = −ℎ𝑔𝐴ℎ(𝛽)𝑢
𝑔,  �̇� = 𝑢𝑔  с матрицей  𝐴ℎ(𝛽) = 𝜕ℎ (𝛽)/

𝜕𝛽 и одинаковым собственным КМ ℎ𝑔 каждого ГД. При дискретной 

фильтрации рассогласования 𝜖 = −𝛿  значения вектора 𝜖𝑘
𝑓

 при 𝑡 =

𝑡𝑘  с периодом 𝑇𝑢 , 𝑘 ∈ 𝑁0 ≡[0,1,2,..) применяются в цифровом за-

коне управления СГК 

𝑔𝑘+1 = 𝐵𝑔𝑘 + 𝐶𝜖𝑘
𝑓
, �̃�𝑘 = 𝐾 (𝑔𝑘 + 𝑃𝜖𝑘

𝑓
); 

𝑀𝑘
𝑔
= 𝜔𝑘 × 𝐺𝑘+𝐽(𝐶𝑘

𝑒 휀𝑘
𝑝
+ [(𝐶𝑘

𝑒𝜔𝑘
𝑝
) ×] 𝜔𝑘 +�̃�𝑘). (2) 

Далее вектор 𝑀𝑘
𝑔

 аналитически преобразуется в цифровой век-

тор 𝑢𝑘
𝑔

 скоростей ГД. В векторе расположения 𝑟 = { Ω, 𝑖, 𝜔𝜋 , 𝑝, 𝑒, 𝜈}  

КА на оскулирующей орбите выделяются (i) три элемента её ориен-

тации – долгота восходящего узла (ВУ) Ω, наклонение 𝑖 и аргумент 

перигея 𝜔𝜋  орбиты и (ii) три эле-мента, определяющих размеры, 

форму орбиты и положение КА на орбите – фокальный параметр 𝑝, 

эксцентриситет 𝑒 и истинная аномалия 𝜈(𝑡). При сближении КРМ с 

3-мя мини-спутниками (целями) в окрестности базовой плоскости 

для пополнения топливом ЭДУ манёвры КРМ содержат два пере-

лёта между круговыми орбитами этих КА в группировке, каждый 

перелёт содержит 3 этапа: (i) поворот плоскости орбиты КРМ до 

совмещения её с плоскостью орбиты очередной цели, (ii) фазирова-

ние положения КРМ с такой целью на компланарных орбитах и (iii) 

их окончательное сближение. 

Задача состоит в разработке законов наведения и управления 

КРМ с оценкой затрат рабочего тела ЭДУ на каждом этапе перелёта 
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между мини-спутниками. Для её решения используются известные 

подходы механики управляемого космического полёта [5]–[9], 

включая модель движения и встречи двух КА в центральном гравита-

ционном поле (уравнения Клохесси-Уилтшира [10]) и её развитие со 

2-ой гармоникой геопотенциала (уравнения Швайгарта-Седвика [11]).  

 

 

 

Рис. 1. Схема наведения КРМ  

при перелёте между орбитальными плоскостями 

 

Наведение и управление КРМ при изменении плоскости 

орбиты 

В рамках  теории мгновенных импульсов скорости поступа-

тельного движения КА решение задачи поворота плоскости орбиты 

[9] основано на изменении направления трансверсальной компо-

ненты вектора  скорости 𝑣1 КРМ на 1-ой орбите (рис. 1, синий цвет) 

на угол ∆Ω для получения вектора скорости 𝑣2 в плоскости 2-ой ор-

биты (зелёный цвет). При этом модуль импульса скорости ∆𝑣 =

|∆𝑣| ≡|𝑣2 − 𝑣1| = 2𝑣1 ∆Ω/2 ), когда КРМ находится на линии пере-

сечения этих орбит в одной из двух точек апекса: 𝑎𝑛  в северном 
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либо 𝑎𝑠  в южном полушариях небесной сферы – точек, наиболее 

удалённых от земного экватора, см. точки красной линии пересече-

ния плоскостей орбит на рис. 1. 

 

 

 

Рис. 2. Съёмка окрестностей Стамбула 

 

В данной постановке задачи считается, что тяга ЭДУ мала, и 

требуемый импульс скорости не может быть реализован за то малое 

время, при котором ориентацию КА можно считать постоянной. 

Поэтому стоит задача определения переменного направления век-

тора тяги ЭРД, реализующего требуемый манёвр перехода КРМ в 

заданную плоскость. Вектор импульса скорости ∆𝑣  принадлежит 

касательной плоскости к обеим орбитам и, следовательно, перпен-

дикулярен линии пересечения этих плоскостей. При ∆Ω → 0  это 

условие сохраняется, а положение линии пересечения плоскостей 

стремится к вектору r положения КРМ с ортом 𝑟𝑜 = {𝑟𝑖
𝑜} в точке 

апекса. Изменение долготы ВУ орбиты представляется в ИСК её по-

воротом вокруг оси вращения Земли c ортом 𝑖3 = {0,0,1}. Все точки 
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апексов орбит КРМ расположены на окружности в плоскости, па-

раллельной плоскости экватора, а орт p его управляющего ускоре-

ния направлен от оси 𝑂⊕ 𝑍
𝑖 ИСК и принадлежит плоскости (𝑟𝑜, 𝑖3). 

Следовательно, орт p вектора тяги ЭДУ робота в ИСК должен фор-

мироваться по соотношению 𝑝 = 𝑏/|𝑏|, где вектор b ≡ (𝑖3 × 𝑟
𝑜) × 

𝑟𝑜. В результате получается закон наведения вектора тяги плазмен-

ной ЭДУ 𝑃𝑒 = 𝑃𝑚𝑝 𝑠𝑖𝑔𝑛 𝑟3
𝑜 , где 𝑃𝑚  представляет номинальное 

значение тяги. 

При таком закона наведения тяги ЭДУ эффективность переме-

щения долготы ВУ уменьшается при отдалении КРМ от соответ-

ствующей точки апекса. Использовать такой закон можно только 

вблизи апексов, время прохождения которых определяется по про-

гнозу орбитального перемещения КРМ. Прогноз выполняется на 

каждом витке орбиты КРМ на основе аналитических соотношений 

при использовании измерений его положения и скорости. Здесь 

определяются моменты времени 𝑡𝑛  и 𝑡𝑠  прохождения апексов, а 

также интервалы времени включения ЭДУ 

∀ 𝑡 ∈ [𝑡𝑗 − 𝑇𝑑 ,  𝑡𝑗 + 𝑇𝑑], 𝑗 = 𝑛, 𝑠  

с половинным значением 𝑇𝑑  в полной длительности  𝑆𝑑 = 2𝑇𝑑 

включения. Угловое наведение КРМ в ИСК определяется ортого-

нальной матрицей ориентации 𝐴𝑖
𝑏 = {𝑎𝑖

𝑡} при столбцах 𝑎1 = 𝑟
𝑜 × 𝑝, 

𝑎2 = 𝑝 и 𝑎3 = 𝑎1 × 𝑝. 
 

 
 

Рис. 3. Изменение разности долготы ВУ орбиты КРМ  

на первых двух витках сближения 
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Рис. 4. Изменение разности долготы ВУ орбит КА#1 и КРМ 

 

На каждом витке орбиты выполняется два разворота КРМ на 

угол ≈ 180  град с аналитически назначенными краевыми услови-

ями для корректного перехода КРМ через точки апексов при рабо-

тающей ЭДУ. 

Наведение и управление КРМ при фазировании и сближе-

нии 

Фазирование применяется при сближении КА, движущихся на 

близких компланарных орбитах, за счёт изменения средней угловой 

орбитальной скорости одного из них, в данном случае космического 

робота. В импульсной теории решение достигается за счёт им-

пульса вектора скорости ∆𝑣 в перигее орбиты КРМ для изменения 

его средней орбитальной скорости и, через один виток переходной 

(фазирующей) орбиты, формирования обратного импульса −∆𝑣 

для возврата КРМ на исходную орбиту [9], причём такие импульсы 

формируются в соответствующих направлениях орта трансверсали 

𝜏𝑜 орбиты.  

Малая тяга ЭДУ учитывается в расчётах параметров фазирую-

щей траектории c центрированием моментов времени включения / 

выключения ЭДУ относительно момента 𝑡𝜋 прохождения перигея. 

Решение задачи встречи КРМ с точкой «прицеливания» на за-

данном расстоянии от обслуживаемого мини-спутника на круговой 

орбите начинается с синтеза закона наведения КРМ, где основными 
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являются параметры разгонного и тормозного мгновенных импуль-

сов скорости КРМ и длительность его манёвра при наличии ограни-

чений. Далее применяются известные переходные матрицы уравне-

ний Клохесси-Уилтшира и их модификаций с учётом особенностей 

распределения требуемых импульсов скорости при использовании 

плазменной ЭДУ малой тяги и бортового прогноза влияния возму-

щений по доступным измерениям [12]. 

 

 
 

Рис. 5. Вектор МПР при разворотах 

космического робота-манипулятора 

на первом витке 

 

 
 

Рис. 6. Вектор наведения по 

угловой скорости при разворотах 

робота на первом витке 

 
 

Рис. 7. Вектор угловой погрешности 

при разворотах космического  

робота на первом витке 

 
 

Рис. 8. Вектор цифрового  

управления гиродинами в составе 

СГК на первом витке орбиты 

 

Результаты компьютерной имитации 

Выполнена компьютерная имитация перелётов КРМ между 

смежными орбитами мини-спутников в группировке трёх КА на 

солнечно-синхронных орбитах, разнесённых по долготе ВУ на угол 

∆Ω = 0,84 град. Все параметры этой группировки соответствуют 
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площадной съёмке акватории Мраморного моря и окрестностей 

Стамбула, детали представлены в [4].  

На рисунке 2 приведена карта c тремя площадками съёмки, 

каждая площадка сформирована тремя сканирующими маршру-

тами, которые выполнялись тремя космическими аппаратами – ле-

вым КА#1 (розовые сканы), центральным КА#2 (жёлтые сканы) и 

правым КА#3 (синие сканы). Использованы модели (1), (2) движе-

ния КРМ c массой 1500 кг и тензором инерции  𝐽 = 𝑑𝑖𝑎𝑔 (1600,

1200, 1800) кгм2, ЭДУ с тягой 𝑃𝑚=6 Н при скорости истечения ра-

бочего тела 17363,7 м/с. 

Имитация поворотных манёвров КРМ выполнена при исполь-

зовании ГД с КМ каждого гиродина ℎ𝑔 = 30  Нмс, цифрового 

управления с периодом 𝑇𝑢 = 0,25  с и учётом возмущений от Луны, 

Солнца и второй гармоники гравитационного геопотенциала. 

 

 

Рис. 9. Разность орбитальной широты КА#1 и КРМ 

 

 

Рис. 10. Вектор дальности КРМ от цели на первом этапе сближения 



 

67 

 

Рис. 11. Вектор разности скоростей КРМ  

и цели на первом этапе сближения 

 

 
Рис. 12. Вектор дальности КРМ от цели на втором этапе сближения  

 

 
Рис. 13. Вектор разности скоростей КРМ  

и цели на втором этапе сближения 

 

Рисунок 3 представляет разность долготы ВУ орбиты КРМ ∆Ω  

на первых двух витках орбиты при включениях ЭДУ в окрестности 

каждого апекса, которые выделены розовым цветом. Изменение 

разности долготы ВУ орбиты КРМ ∆Ω (𝑡) демонстрируется на рис. 

4, где перелёт между орбитами КА#1 и КА#2 завершается в момент 
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времени 𝑡∗= 220200 с (𝑇𝑚 = 2,55 сут) при расходе рабочего тела 

13.26 кг. На рисунках 5 и 6 представлены изменения векторов МПР 

𝜎 и угловой скорости 𝜔 при двух разворотах КРМ на первом витке 

орбиты. Векторы угловой погрешности стабилизации КРМ и циф-

ровых командных скоростей ГД при этих разворотах приведены на 

рис. 7 и 8. Результаты имитации манёвра фазирования приведены 

на рис. 9.  

Влияние возмущений, ошибки прогноза, погрешности ориен-

тации КРМ при отработке заданного импульса скорости с его "рас-

пределением" на интервал времени пропорционально тяге ЭДУ, не 

позволяют выполнить фазирование с высокой точностью, поэтому 

необходимы дополнительные этапы сближения с целью. На рис. 14 

показаны модули векторов дальности и разности скоростей КРМ и 

цели на завершающих этапах маневрирования КРМ. 

 

 

Рис. 14. Дальность и разность скоростей  

Пунктирные вертикальные линии разделяют: (i) поворот плоскости  

орбиты и фазирование (левая линия), (ii) фазирование и 1-ый этап  

сближения (средняя линия) и, наконец, (iii) 1-ый и второй этапы  

сближения (правая линия). 

 

Заключение. Кратко описаны разработанные алгоритмы наве-

дения и управления движением космического робота при его сбли-

жении с мини-спутниками на низких солнечно-синхронных орби-

тах в группировке землеобзора и представлены результаты компью-
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терной имитации. Общие затраты рабочего тела электрореактивной 

двигательной установки космического робота-манипулятора на 

техническое обслуживание группировки из трёх мини-спутников 

составляют 30,22 кг.  

Длительность двух перелётов между тремя мини-спутниками 

без учёта длительности процедуры собственно заправки топливом 

их двигательных установок оценивается в 5,32 суток. 
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УДК 629.785 

Старинова О.Л., Лобыкин А.А., Ду Ч.  

ПРОГРАММНОЕ УПРАВЛЕНИЕ ДЛЯ ПЕРЕЛЁТОВ КА  

С ЭРДУ НА ПЕРИОДИЧЕСКИЕ ГАЛО-ОРБИТЫ  

С НИЗКОЙ ОКОЛОЗЕМНОЙ ОРБИТЫ  

Введение. Создание и функционирование постоянно действу-

ющей лунной обитаемой базы в окрестности южного полюса Луны 

потребует формирования специальных обслуживающих орбиталь-

ных группировок. По крайней мере, потребуется размещение в око-

лолунном пространстве космических систем связи и навигации. Из-

вестно, что гравитационное поле Луны обладает специфическими 

особенностями [1], делающими низкие селеноцентрические орбиты 
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