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ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ

Актуальность темы исследования.
В первом десятилетии XXI века значительно увеличилось количество еже-

годно запускаемых сверхмалых космических аппаратов: только за 2019-2021 гг.
было запущено более 1000 таких кубсатов – наноспутников формата CubeSat.
Если первоначально данный формат использовался для создания университет-
ских космических аппаратов (КА) и отработки технологий, то в настоящее время
большая часть кубсатов создается для решения коммерческих задач. Переход от
образовательных задач к индустриальным привёл к формированию группиро-
вок кубсатов, т.н. созвездий, включающих от нескольких десятков до нескольких
сотен КА. Возникла актуальная задача быстрого построения таких созвездий, ко-
торая остаётся пока не решенной. На околоземную орбиту кубсаты выводятся
преимущественно кластерными пусками или с борта Международной косми-
ческой станции (МКС) и начинают движение по орбите фактически из одной
точки. Распределение по орбите происходит только за счет незначительного
разброса начальных скоростей при отделении от пускового адаптера и разли-
чий в силе аэродинамического сопротивления. Однако время, необходимое для
построения созвездия таким способом, оказывается сопоставимым со сроком ак-
тивного существования спутника. Для решения указанной проблемы актуально
создание маневрирующих кубсатов, оснащенных компактными двигательными
установками, позволяющими за короткое время сформировать эффективную ор-
битальную группировку. Проектирование таких наноспутников соответствует
приоритетному направлению развития науки техники и технологии РФ (Указ
президента РФ от 07 июля 2011 года): 07 Транспортные и космические систе-
мы и относится к критическим «Технологиям создания ракетно-космической и
транспортной техники нового поколения».

Степень разработанности темы исследования.
В настоящее время существует множество работ посвященных двигате-

лям для орбитального маневрирования наноспутников, описанных, например,
в обзорах J. Mueller, R. Hofer, J. Ziemer, K. Lemmer. Плазменные двигате-
ли исследованы в работах Sforza, M. Pasquale, S. Ciaralli. Ионные двигатели
представлены в работах D. Krejci, M. Silva, M.D. Rayman. Эксперименталь-
ная отработка метода аэродинамического фазирования рассмотрена в работе C.
Foster. Двигательные установки (ДУ) на сжатом газе рассмотрены в работах R.
Sandau, R. Ranjan. Химические двигательные установки представлены в работах
R. Amrousse, D.A. Goza, A.S. Gohardani, C. Rossi. Однако существующие двига-
тели недостаточно эффективны. Низкие значения тяги электрореактивных ДУ
делают их пригодными только для длительных перелетов или компенсации воз-
мущений орбиты. Двигатели на сжатом газе имеют низкий удельный импульс
и запас характеристической скорости. Использование химических ДУ на бор-
ту кубсата проблематично из-за высоких температур и ограничений стандарта
CubeSat на общий запас химической энергии. Электротермические двигатели
способны создать значительную тягу, но их эффективность ограничена низким
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к.п.д. фотоэлектрических преобразователей, а также дополнительными поте-
рями в электронагревателях, аккумуляторах и системе управления питанием.
Кроме того, использование ДУ потребляющих бортовую электроэнергию, при-
водит к значительному сокращению эффективного времени работы целевых и
других бортовых систем наноспутника. В то же время достаточно давно извест-
ны солнечные энергодвигательные установки (СЭДУ), работа которых основана
на прямом нагреве рабочего тела сфокусированным солнечным излучением. Тео-
ретические исследования в области проектирования СЭДУ для тяжелых КА и
разгонных блоков проводили В.А. Грилихес, О.И. Кудрин, А.С. Коротеев, С.Л.
Финогенов, А.И. Коломенцев, K.A. Ehricke, C.C. Selph, F. Kennedy, P.L. Palmer,
P.R. Henshall, K. Das, F. Leverone, A. Cervone. Однако летные испытания СЭДУ
не проводились из-за сложности их конструкции. Известны отдельные рабо-
ты, посвященные исследованию возможности применения СЭДУ для малых и
сверхмалых наноспутников T. Nakamura и R.H. Krech, C. Sandu, V. Silivestru, и
др., M. Dhanasar, W. Edmonson, F. Ferguson. Однако, насколько позволяет судить
обзор публикаций, теоретические основы проектирования кубсатов с такой дви-
гательной установкой в настоящее время практически не разработаны.

Цель и задачи исследования.
Цель — разработка методики выбора проектных параметров маневриру-

ющего наноспутника с солнечной энергодвигательной установкой.
Для достижения поставленной цели необходимо решить следующие ос-

новные задачи:
1. Разработка схемы СЭДУ, удовлетворяющей требованиям формата

CubeSat, и математической модели ее функционирования.
2. Разработка связанной математической модели функционирования нано-

спутника с СЭДУ.
3. Разработка методики выбора проектных параметров наноспутника с

СЭДУ и реализующего ее программного комплекса.
4. Определение проектных параметров и компоновочной схемы прототипа

наноспутника с СЭДУ, выполняющего орбитальные маневры фазирова-
ния.

Объект исследования—маневрирующий наноспутник формата CubeSat,
оснащенный солнечной электродвигательной установкой.

Предмет исследования — проектные параметры наноспутника и его
бортовых систем: солнечная энергодвигательная установка, система электропи-
тания, система ориентации и стабилизации, система управления движением.

Научная новизна исследования.
Научная новизна работы определяется разработкой новой методики выбо-

ра проектных параметров наноспутника с СЭДУ на основе связанной матема-
тической модели его функционирования, учитывающей взаимовлияние работы
системы ориентации и стабилизации (СОС), СЭДУ, системы электропитания
(СЭП) и орбитальное движение с прохождением теневых участков орбиты. Пред-
ложена новая схема СЭДУ для наноспутников, отличающуюся прямым нагревом
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рабочего тела солнечным излучением, сконцентрированным при помощи линзы
Френеля, капиллярной системой подачи и баком рабочего тела, совмещенным
с накопителем давления. Проведен анализ проектных параметров новой ком-
поновочной схемы прототипа перспективного маневрирующего наноспутника
формата CubeSat 6U.

Теоретическая и практическая значимость работы.
Теоретическая значимость.
В работе cформированы теоретические основы создания маневрирующих

наноспутников с СЭДУ и разработаны методы математического обеспечения
для решения функциональных задач: выбора состава и проектных параметров
основных бортовых систем, а также выбора траектории полета для осуществле-
ния маневра фазирования. Построена методика научно обоснованного выбора
проектных параметров, основанная на математической модели функциониро-
вания наноспутника с СЭДУ новой схемы, состоящая из системы уравнений
описывающих взаимосвязанное функционирование подсистем: солнечной элек-
тродвигательной установки, систем электропитания, ориентации, стабилизации
и системы управления движением. Разработан алгоритм управления движением
наноспутника с СЭДУ для фазирования группировки спутников, не допускаю-
щий значительного увеличения эллиптичности орбиты в ходе маневрирования.
С помощью предложенной методики определены проектные параметры манев-
рирующего наноспутника с СЭДУ, построенного по новой компоновочной схеме
в формате CubeSat 6U.

Практическая значимость.
В рамках диссертационной работы создан реализующий разработанную

методику программный комплекс, который используется в учебном процессе на
кафедре «Аэрокосмические системы» МГТУ им. Н.Э. Баумана. Разработанная
методика носит универсальный характер и может быть применена при проекти-
ровании маневрирующихКА сСЭДУне только наноспутников формата CubeSat,
но аппаратов классов пико-, микро- и мини. В частности, методика была исполь-
зована при проектировании сверхмалого разгонного блока в рамках конкурса
концепций сверхлегких средств выведения, организованного АНО «Аналитиче-
ский центр «Аэронет».

Методология и методы исследования.
Для решения поставленных в диссертации задач использовались анали-

тические и численные методы структурного математического моделирования
и анализа нестационарных процессов, протекающих в СЭДУ, СЭП и СОС
наноспутников. При численном интегрировании системы жестких дифференци-
альных уравнений использовался метод перезапуска в точках скачкообразного
изменения параметров. Для решения нелинейных уравнений использовался ме-
тод минимизации квадрата ошибки. Применялись программные комплексы и
средства разработки с открытым исходным кодом: FreeCAD, Linux, Scilab, Python
(библиотека SciPy для численных математических методов, а также библиотеки
math, numpy, pyXSteam, astropy, OrbitalPy, pyquaternion, sgp4).
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Положения, выносимые на защиту.
1. Математическая модель функционирования СЭДУ, предназначенной

для использования в составе наноспутника использующей линзу Фре-
неля, капиллярную систему подачи и бак рабочего тела, совмещенный
с накопителем давления.

2. Математическая модель функционирования наноспутника с СЭДУ,
учитывающая взаимовлияние работы СОС, СЭДУ, СЭП и орбитальное
движение с прохождением теневых участков орбиты.

3. Методика выбора проектных параметров наноспутника с СЭДУ и реа-
лизующий ее программный комплекс.

4. Результаты определения проектных параметров для новой компоновоч-
ной схемы прототипа перспективного маневрирующего наноспутника
формата CubeSat 6U, осуществляющего автономное фазирование в со-
ставе группировки.

Степень достоверности и апробация результатов.
Достоверность полученных результатов обеспечивается верификацией

математической модели на известных открытых опубликованных данных экс-
периментальной отработки отдельных подсистем наноспутника. Баллистика и
модель Солнца верифицирована с использованием открытых данных движения
Международной космической станции. Модель системы ориентации и стабили-
зации верифицирована по опубликованным результатам эксперимента наземной
отработки на аэродинамическом подвесе. Модель двигательной установки
верифицирована по опубликованным результатам эксперимента истечения
высокотемпературного пара из сопла. Результаты численного моделирования
находятся в соответствии с результатами, полученными другими авторами.

Результаты диссертационной работы докладывались и обсуждались на сле-
дующих конференциях: Научных чтениях памяти К.Э. Циолковского, (Калуга
2019, 2021); Академических чтениях по космонавтике, посвященных памяти
академика С.П. Королёва и других выдающихся отечественных ученых - пио-
неров освоения космического пространства (Москва 2016, 2021) Всероссийской
конференции «Необратимые процессы в природе и технике», (Москва 2013);
Всероссийской конференции молодых ученых и специалистов «Будущее маши-
ностроения России», (Москва 2011, 2012);

Личный вклад. Все исследования, изложенные в диссертационной ра-
боте, проведены лично соискателем в процессе научной деятельности. Из сов-
местных публикаций в диссертацию включен лишь тот материал, который
непосредственно принадлежит соискателю, заимствованный материал обозна-
чен в работе ссылками.

Публикации. Основные результаты по теме диссертации изложены в 9 пе-
чатных изданиях, 3 из которых изданы в журналах, рекомендованных ВАК, 1 ––
в периодических научных журналах, индексируемых Web of Science и Scopus,
5 –– в тезисах докладов.

Структура и объем работы.
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Диссертация объемом 145 страниц включает в себя введение, 4 главы,
заключение, список сокращений и условных обозначений, словарь терминов,
список литературы из 112 наименований, список рисунков, список таблиц, при-
ложение. В работе содержится 66 рисунков и 5 таблиц.

ОСНОВНОЕ СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ

Во введении обосновывается актуальность исследований по построению
созвездий кубсатов, проводимых в рамках данной диссертационной работы,
приводится обзор научной литературы по различным типам движителей для
малых космических аппаратов, формулируется цель, ставятся задачи работы, из-
лагается научная новизна и практическая значимость представляемой работы.
В последующих главах сначала описывается общий принцип работы СЭДУ и
её использование для фазирования спутников на орбите, описывается математи-
ческая модель совместной работы подсистем спутника, а потом идёт апробация
модели на частных примерах: CubeSat 6U и разгонный блок для миниспутника.

Первая глава посвящена исследованию актуальности задачи построения
созвездий кубсатов и сравнению пригодности различных движителей малых КА
для этой задачи.

Увеличивается не только количество запускаемых кубсатов, но и количе-
ство группировок кубсатов. В частности компания Planet Labs запустила 475
кубсатов для задач дистанционного зондирования Земли (ДЗЗ), а компания Spire
запустила 141 кубсат для глобального сбора информации с судов. Важно что сре-
ди планируемых запусков отдельно выделены запуски с анонсированной датой и
способом выведения, существенная часть планируемых кубсатов запланирована
компаниями, уже имеющими спутники на околоземной орбите.

Компания Planet Labs использует нестандартный подход к построению
группировки спутников. Запуская спутники из одной точки орбиты распреде-
ление по орбите происходит в первую очередь за счёт случайных факторов,
таких как разброс начальных скоростей и различия атмосферного сопротивле-
ния. Основной упор делается на вероятностный подход и увеличение количества
спутников. Предполагается, что при увеличении количества спутников будет
увеличиваться вероятность получения ежедневного снимка любой точки.

За 6 месяцев работы группировки остались непокрытые участки1, как пока-
зано на рисунке 1, наблюдается неравномерность покрытия. Снимки отдельного
объекта неравномерны во времени, как показано на рисунке 2. Таким образом
наблюдается как территориальная и временная неравномерность получаемых
кубсатами снимков поверхности Земли компанией PlanetLabs.

Сложность использования ДУ на кубсатах компании PlanetLabs вызва-
на тем, что большая часть объема наноспутника занято камерой ДЗЗ. В этом
случае остаётся мало места на другие бортовые системы. Расхождение треков

1Image courtesy of Planet Labs, Inc. [Electronic Resource]. Accessed: 2021-05-15. https://www.
planet.com/gallery/.

https://www.planet.com/gallery/
https://www.planet.com/gallery/
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Рисунок 1 –– Покрытие кадрами ДЗЗ в течении 6 месяцев

Рисунок 2 –– Снимки аэропорта Бранденбурга с апреля 2009 по август 2017

на рисунке 1 может свидетельствовать о недостаточно точной СОС, что при
вероятностном подходе распределения спутников в созвездие может быть не
принципиально, т.к. нет строгих требований о периодичности фотографирова-
ния произвольных точек на поверхности Земли.

Компания Planet Labs предпринимает попытки решить указанные выше
трудности несколькими способами. Проводились летные испытания по форми-
рованию конфигурации созвездия управляя аэродинамических сопротивлением
отдельных спутников. Сопротивление повышалось за счет разворота плоскостью
солнечных батарей (СБ) перпендикулярно направлению движения, таким обра-
зом площадь миделя увеличивалась более чем в 5 раз с 370 см2 до 1950 см2.

Более чем за 6 месяцев было достигнуто относительно равномерное рас-
пределение спутников по орбите. Тем не менее заметна существенная остаточная
неравномерность распределения2, как показано на рисунке 3. Фактическое дви-
жение группировки относительно Flock 1-C достигнутое с помощью управления
атмосферным сопротивлением, построенно на основе измеренных координат.

2Constellation Phasing with Differential Drag on Planet Labs Satellites [Текст] / C. Foster [и др.] //
Journal of Spacecraft and Rockets. 2018. Март. Т. 55, № 2. С. 473––483.
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Конечное состояние показывает достигнутую степень равномерности распреде-
ления спутников и низкие относительные скорости.
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Рисунок 3 –– Угловое расстояние спутников группировки Flock 1-C до спутника
090С в зависимости от времени

Далее эта же компания в 2018 проводила летные испытания кубсата с
электрическим ракетным двигателем (ЭРД). Использование ЭРД не приводит к
деградации орбиты в отличие от аэродинамического метода, однако низкая тяга
ЭРД также не позволяет быстро разводить кубсаты в созвездия.

Целевое значение количества спутников в группировке PlanetLabs состав-
ляет 150 спутников и при этом не достигается глобальное покрытие, т.к. ставка
делается на увеличение плотности вероятности покрытия регионов интереса.
Сравнение используемого вероятностного подхода со спутниками 3U без ДУ и
глобального покрытия спутниками 6U c СЭДУ представлено в таблице 1.

Использование спутников 6U с СЭДУ целесообразно в случае наличия тре-
бований гарантированного ежесуточного глобального мониторинга и быстрого
ввода в эксплуатацию обновленного поколения спутников.

Для выполнения быстрых маневров подходят только ДУ со значитель-
ной тягой, т.е. такие которые позволяют выполнять Хомановские перелеты как



10

Таблица 1 –– Сравнение группировок наноспутников

3U 6U

Кол-во КА 150 (целевое) 96 (192 объёма 3U)

Покрытие вероятностное, часть
суши

детерминированное, весь
Земной шар

При добавлении но-
вых спутников

фазирование за
25..33% от САС

перестроение созвездия за
несколько суток

При потере части
аппаратов

уменьшаются вероят-
ности покрытия реги-
онов

восстановление 100% покры-
тия за нескольких суток

показано на рисунке 4. Диаграмма отображает информацию по различным про-
тотипам ДУ для малых спутников, собранных в единую базу данных3.
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Рисунок 4 –– Сравнение рабочих характеристик ДУ

3Leverone, F. Cost analysis of solar thermal propulsion systems for microsatellite applications [Текст] /
F. Leverone, A. Cervone, E. Gill // Acta Astronautica. 2019. Т. 155. С. 90––110.
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Экспертная оценка различных ДУ для фазирования наноспутников пред-
ставлена в таблице 2. Общая оценка вычисляется как произведение коэффици-
ентов по отдельным критериям

k = k1 · k2 · k3 · k4 · k5 · k6 · k7, (1)

где k – ненормированная оценка, k1..7 – коэффициенты критериев.

Таблица 2 –– Экспертная оценка ДУ для фазирования наноспутников

К-т (больше — лучше) ХД ЭРД ЭТ СГ СЭДУ
К-т достаточности тяги 1 0,1 0,5 0,2 0,2 0,5

1 1 1 0,5 0,2 1
К-т автономности от СЭП 1 0,2 0,2 0,8 0,8 0,8
К-т миниатюрности 0,5 1 0,5 1 0,5 0,5
К-т TRL 1 1 1 1 1 0,5
К-т экологичности 0,1 1 1 0,3 1 1

0,1 0,9 0,9 0,9 0,8 0,9

0,1 0,2 0,5 0,2 0,1 1,0

МЭМС 
РДТТ

К-т достаточности ∆V

К-т взрыво-, 
пожаробезопасности
Итоговая 
нормированная оценка

В данной работе предлагается упрощенная схема солнечной энергодви-
гательной установки (СЭДУ), показанная на рисунке 5. Ввиду ограничений
размера кубсат предлагается схема с капиллярной системой подвода рабочего
тела и отсечным клапаном без регулировки давления. Отсечной клапан управ-
ляется по температуре, потому что датчик давления имеет гораздо большие
габариты. Рабочее тело находится на линии насыщения, поэтому не только тем-
пература, но и давление также будет одинаковым при каждом открытии клапана.

T

1 – линза Френеля, 2 – приёмник излучения, 3 – пористое тело контактирующее
с приёмником излучения, свободное пространство содержащее газовую фазу,

5 – отсечной клапан, 6 – предохранительный клапан, 7 – сопло
Рисунок 5 –– Предлагаемая упрощенная пневмогидросхема СЭДУ для

наноспутника

Вторая глава посвящена методике проектирования и построению матема-
тической модели наноспутника с СЭДУ. На рисунке 6 представлено сравнение



12

традиционной компоновки кубсата ДЗЗ форм-фактора 3U и предлагаемой ком-
поновки кубсата 6U. В кубсате 3U Dove-1 камера ДЗЗ оставляет мало места для
других систем. В кубсате 6U дополнительные 3U используются для СЭДУ, СОС
и других приборов.

а

1 – линза Френеля, 2 – корпус спутника,
3 – приёмник излучения, 4 – выдвижные

штанги, 5 – блок СЭДУ, 6 – сопло
б

Рисунок 6 –– Предлагаемое изменение компоновки наноспутника:
а— кубсат 3U Dove-1, б — компоновочная схема кубсата 6U с СЭДУ

В этой главе формализуется инженерная задача. Описывается методика
проектирования, конструктивная схема и производится ее параметризация, опи-
сываются сделанные допущения. Строится система уравнений, определяются
граничные условия и параметры задачи.

В наноспутнике с СЭДУподсистемы оказывают существенно влияние друг
на друга, как показано на рисунке 7. Двигательная установка влияет на работу
системы ориентации и стабилизации создавая возмущающий момент, а работа
системы ориентации и стабилизации в свою очередь влияет на угол ориентации
на Солнце и соответственно на работу гелиоконцентратора, двигательная уста-
новка и система ориентации и стабилизации влияют на баллистику, которая в
свою очередь влияет на другие системы через расписание прохождения теневых
участков орбиты.

Для учёта взаимовлияния подсистем была построена взаимосвязанная ма-
тематическая модель подсистем наноспутника и соответствующая методика
проектирования наноспутника, показанная на рисунке 8, включающая в себя эту
математическую модель.

Общий вектор состояния спутника состоит из 20 компонент, 19 из кото-
рых независимые, т.к. скалярная часть кватерниона используется для проверки
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угол ориентации на Солнце

направление 
вектора тягиСОС

расписание видимости Солнца

расписание видимости Солнца

Баллистика

паразитный 
момент

тяга

СЭДУ: ДУ+СЭП

Гипервизор: сбор информации и смена режимов работы всех подсистем

Рисунок 7 –– Блок-схема математической модели наноспутника
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Рисунок 8 –– Методика проектирования наноспутника с СЭДУ
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ошибки численного интегрирования из условия нормированности кватерниона

y = (

ДУ︷ ︸︸ ︷
E,mfuel,

Баллистика︷ ︸︸ ︷
rx, ry, rz, vx, vy, vz,

ωbi
bx , ω

bi
by , ω

bi
bz , q

bi
0 , qbi1 , qbi2 , qbi3 , ωwh0, ωwh1, ωwh2, ωwh3︸ ︷︷ ︸

СОС

, Qe︸︷︷︸
СЭП

)T , (2)

где E – общая тепловая энергия рабочего тела и конструкции ДУ,mfuel – масса
рабочего тела, rx . . . rz, vx . . . vz – положение и скорость КА, ωbi

bx
. . . ωbi

bz
– ком-

поненты угловой скорости, qi – компоненты кватерниона ориентации, ωwhi –
угловые скорости маховиков, Qe – заряд аккумуляторной батареи (АБ).

Накопленная тепловая энергия и суммарная масса двух фаз рабочего тела
полностью определяют все термодинамические параметры, а ориентация спут-
ника и заряд АБ определяют состояние СЭП. Название режима работы спутника
не входит в вектор состояния, но определяет набор дифференциальных уравне-
ний описывающих динамику работы спутника и целевых параметров, например,
требуемой ориентации.

Спутник переключается между режимами работы: полёт в зоне тени
Земли, ориентация гелиоконцентратором на Солнце, орбитальная ориентация,
ожидание разрешенной для маневра зоны орбиты, тяга, окончание топлива. Для
каждого режима работы определены вектора целевой ориентации, коэффициен-
ты управления и набор дифференциальных уравнений.

Динамика спутника описывается дифференциальными уравнениями
(3––6):

Ė = Wh − ε · σ · T 4 · Sradiation − ṁ · hs(T ),
ṁ = pcAt/β

(3)

гдеWh – мощность нагрева, ε – приведенный коэффициент излучения излучаю-
щих поверхностей, σ – постоянная Стефана-Больцмана, Sradiation – суммарная
площадь излучающих поверхностей, hs(T ) – энтальпия пара на линии насыще-
ния при соответствующей температуре, β – расходный комплекс, pc – давление
в баке, At – площадь критического сечения сопла.

ṙsat = vsat,
v̇sat = FΣ/msat,
FΣ = Fgravity + Fthrust,

Fgravity = −GM⊕msatr⊕sat

|r⊕sat|3
,

msat = msat dry mass +mfuel,

(4)

где Fgravity – вектор силы гравитационного воздействия Земли на космический
аппарат, M⊕ - масса Земли, r⊕sat – вектор Земля - космический аппарат, FΣ -
вектор суммы действующих на космический аппарат сил, Fthrust – вектор рав-
нодействующей сил тяги двигателей.
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ω̇BI
B = (Jc

B)
−1 [

Lc
B − ωBI

B ×
(
Jc
Bω

BI
B

)]
,

ω̇rwi = mi/Jrw,
q̇BI = 1

2Ω(ω
BI
B ) · qBI ,

(5)

где Jc
B – тензор инерции спутника,Lc

B – суммарный момент от действующих сил
в связанной системе координат, m = (m1,m2,m3,m4) – управляющие моменты
электродвигателей-маховиков.

Q̇e =


0, если Qe >= Qmax иWeΣ− < WeΣ+

0, если Qe <= 0 иWeΣ− > WeΣ+

WeΣ+ −WeΣ−, иначе
, (6)

гдеWeΣ− – суммарная потребляемая мощность платформой и полезной нагруз-
кой (ПН), WeΣ+ - поступающая электрическая мощность от СБ.

Третья глава посвящена выбору программного комплекса для проведения
математического моделирования и верификации на модельных задачах. Рас-
сматриваются особенности построения компьютерной модели в зависимости от
выбора инструмента.

Общая схема модели СЭДУ в Matlab представлена на рисунке 9. Модель
СЭДУ была перенесена в Scilab и расширена до общей модели кубсата до-
бавлением других систем, как показано на рисунке 10. Конечная модель была
выполнена в Python, для которого разработано большое количество библиотек с
открытым исходным кодом и который является более стабильным решением чем
Scilab. Разработанный в диссертации программный комплекс назван «CubeSats
Modeling Tool».

Рисунок 9 –– Имитационная модель СЭДУ в Matlab

Выполнена верификация модели баллистики и положения Солнца, СОС,
ДУ по экспериментальным данным, в том числе по данным экспериментов опуб-
ликованных другими исследователями.
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Рисунок 10 –– Имитационная модель кубсата с СЭДУ в Scilab

Модель истечения из сопла была верифицирована по опубликованным
данным экспериментальной отработки солнечной тепловой двигательной уста-
новки (СТДУ) альтернативной конструкции4. Отличие СТДУ из эксперимента
в том, что рабочее тело нагревается только в непосредственной близости сопла.
Несмотря на указанное отличие, данные эксперимента могут быть использованы
для верификации модели истечения из сопла. В качестве рабочего тела в экспе-
рименте также использовалась вода. Схема экспериментальной установки СТДУ
показана на рисунке 11.

В эксперименте использовались следующие параметры установки: диа-
метр критического сечения сопла 0,4мм, диаметр среза сопла 6,0мм, давление
в камере 68,0 кПа, температура в камере 1088К.

Сравнение результатов моделирования с экспериментов представлено в
таблице 3.

Значения тяги и удельного импульса по модели получились ниже чем
экспериментальные данные по причине того, чтобы в модели были выбранымак-
симальные коэффициенты потерь из найденных в литературе.

4Iwaki, Y. Thermal design of a solar thermal thruster for piggyback satellites [Текст] / Y. Iwaki,
T. Totani, H. Nagata // TRANSACTIONS OF THE JAPAN SOCIETY FOR AERONAUTICAL AND
SPACE SCIENCES, SPACE TECHNOLOGY JAPAN. 2009. Т. 7, ists26. С. 71––76.
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Рисунок 11 –– Экспериментальная установка СТДУ:

а— схема экспериментальной конструкции СТДУ, б — размеры сопла

Таблица 3 –– Сравнение модели сопла и экспериментальных данных

Параметр Модель Эксперимент Отн. ошибка

Тяга 15,8Н 16,6Н 5.0%

Удельный
импульс

1904м · с−1 1991м · с−1 4.4%

Расход 8,0 · 10−6 кг · с−1 8,3 · 10−6 кг · с−1 3.6%

Модель СОС была верифицирована с наземным экспериментом для спут-
ника в аэродинамичеком подвесе5. Общая схема экспериментальной установки
показана на рисунке 12.

Графики угловых скоростей платформы со спутником, полученные в ходе
наземной экспериментальной отработки и по численной модели представлены
на рисунке 13. Сравнение графиков позволяет сделать вывод о том, что модель
достаточно хорошо согласуется с экспериментом. Различия в графиках вызваны
в первую очередь погрешностями сенсоров и зоной нечувствительности испол-
нительных органов, которые могут быть учтены в дальнейшем.

Четвертая глава посвящена приложению методики к прототипу косми-
ческого аппарата.

Сначала рассматривается кубсат форм-фактора 6U, показанный на рисун-
ке 14.

На рисунке 15 показано скалярное произведение единичных радиус-
векторов положений фазируемых спутников. Первый спутник сначала
перелетает на более высокую орбиту вырабатывая примерно половину рабо-
чего тела, а второй спутник, наоборот, сначала перелетает на более низкую
орбиту, как показано на рисунке 16. Далее происходит фазирование в свобод-
ном полёте и оба спутника возвращаются на исходную орбиту в одну точку,
при этом второй спутник пролетел на один виток орбиты больше чем первый.

5Design of Attitude Control Systems for CubeSat-Class Nanosatellite [Текст] / J. Li [и др.] // Journal
of Control Science and Engineering. 2013. Т. 2013. С. 1––15. URL: http://dx.doi.org/10.1155/
2013/657182.

http://dx.doi.org/10.1155/2013/657182
http://dx.doi.org/10.1155/2013/657182
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а б
Рисунок 12 –– Система наземной отработки СОС на аэродинамическом подвесе:
а— фото экспериментальной установки СОС, б — 3d модель платформы со

спутником
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Рисунок 13 –– Графики угловых ошибок ориентации платформы со спутником

на аэродинамическом подвесe:
а— измеренные в ходе эксперимента угловые ошибки, б — угловые ошибки в

результате моделирования

Большую часть времени занимает фаза свободного полёта, когда за счёт разницы
в орбитальных периодах спутники фазируются на нужный угол. Учитывается
также время перелёта на орбиту фазирования и обратно, так чтобы разница в
один виток была после выполнения всех этапов и после возвращения спутни-
ков на исходную круговую орбиту, у которой после выполнения всех маневров
уменьшилась эллиптичность.

В рамках аппробации математической модели было также проведено моде-
лирование перелета разгонного блока с миниспутником массой 150 кг с опорной
круговой орбиты высотой 500 км на высоту 800 км.
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Рисунок 14 –– Компоновка подсистем кубсата 6U с СЭДУ
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Рисунок 15 –– Скалярное произведения нормированных радиус-векторов
положений двух фазируемых космических аппаратов

Работа по сверхмалому разгонному блоку для миниспутника выполнена в
рамках конкурса НТИ «Аэронет».

Компоновочная схема разгонного блока с миниспутником представлена на
рисунке 17. Вместо одной большой линзы может быть использована схема с
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V2=V-ΔV/2

V1=V+ΔV/2

Рисунок 16 –– Схема перелета на промежуточные орбиты

несколькими линзами меньшего размера и оптическим волокном для сбора из-
лучения с нескольких концентраторов на одном приёмнике.

1 – миниспутник, 2 – адаптер крепления спутника, 3 – служебные системы,
4 – бак рабочего тела, 5 – приёмник излучения, 6 – ферма крепления сопел,

7 – сопла, 8 – линза Френеля
Рисунок 17 –– Компоновочная схема разгонного блока с миниспутником

В отличие от задачи фазирования кубсатов в задаче моделирования разгон-
ного блока требуется значительное изменение высоты орбиты, но и в этом случае
алгоритм коррекции эллиптичности орбиты показал свою работоспособность.
На рисунке 18 видно что после перелета на конечную орбиту разница между мак-
симальной и минимальной высотой орбиты составляет на более 20 км. Также на
учатке колебательного роста высоты орбиты наблюдаются две зоны уменьшения
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разницы между максимальной и минимальной высотами орбиты, что соответву-
ет уменьшению эллиптичности или скруглению орбиты.

Рисунок 18 –– Зависимость высоты полета от времени

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В диссертации разработана методика выбора проектных параметров ма-
неврирующего наноспутника с солнечной энергодвигательной установкой. На
основе разработанной методики выполнено проектирование наноспутника, во
многом определяющее его облик.

Основные полученные в работе результаты и выводы:
1. Разработанная математическая модель функционирования СЭДУ поз-

волила показать, что подобная двигательная установка, использующая
линзу Френеля, капиллярную систему подачи и бак рабочего тела, сов-
мещенный с накопителем давления является наиболее рациональной
для использования в составе наноспутника формата CubeSat.

2. Разработанная связанная математическая модель функционирования
наноспутника с СЭДУ, позволила учесть при выборе проектных пара-
метров наноспутника работу СЭДУ, СЭП, СОС, а также работу системы
управления движением при прохождении теневых участков орбиты.

3. Построенная методика выбора проектных параметров наноспутников
с СЭДУ, основанная на разработанных математических моделях и ва-
лидированная на известных данных экспериментов других авторов,
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которая реализована в виде программного комплекса, носит универ-
сальный характер и может быть применена при проектировании манев-
рирующих КА с СЭДУ не только наноспутников формата CubeSat, но
аппаратов классов пико-, микро- и мини.

4. Результаты определения проектных параметров для новой компоновоч-
ной схемы прототипа перспективного маневрирующего наноспутника
формата CubeSat 6U, показывают возможность использования СЭДУ
для задачи оперативного фазирования наноспутников в созвездия за
время, меньшее 6 суток, что существенно (более чем в 20 раз) меньше
существующих сроков фазирования подобных КА.

Таким образом, все поставленные задачи исследования решены, и общая
цель проведенных исследований достигнута.
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