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ВВЕДЕНИЕ 

 

Актуальность темы исследования 

В настоящее время всё большее внимание уделяют идеям обслуживания 

спутников автоматическими космическими аппаратами непосредственно на 

орбите. В последнее двадцатилетие задачей обслуживания на орбите занимаются 

аэрокосмические организации России и в мире, опубликовано большое 

количество исследований и программ [1-16].  

В исследовании Национальное управление по аэронавтике и исследованию 

космического пространства США (NASA) [1] авторы показали, что в настоящее 

время, с экономической и технической точки зрения, обслуживание на орбите 

является возможным. 

Обслуживание на орбите можно понимать как сервис, воздействующий на 

выбранный космический аппарат для выполнения одной или нескольких 

следующих целей: инспекция, перемещение, дозаправка, ремонт, восстановление 

после неудачного запуска или дооснащение спутников [1, 8, 9]. 

Срок активного существования спутника связи во многом определяется 

запасом рабочего тела двигателей коррекции движения и надежностью 

аппаратуры. Продление срока активного существования возможно за счет 

организации дозаправки и проведением ремонтных работ в автономном режиме с 

помощью беспилотных обслуживающих аппаратов. 

В работах [17, 18, 19], авторы показали, что большинство действующих 

спутников на орбите является геостационарными спутниками свиязи. При 

создании спутников связи (и других космических аппаратов (КА)) добиваются 

высокой надежности, но отказы систем или дефекты все же проявляются по той 

или иной причине. Возможность устранить их непосредственно в космосе с целью 

продления срока эксплуатации несомненно актуальна. 

Кроме того, необходимо сводить с орбит нефункционирующие спутники из 

области низких околоземных орбит и геостационарной орбиты (ГСО). На ГСО 
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количество мест для спутников ограничено, а потребность их размещения 

постоянно повышается. При отказе системы управления движением или 

ориентации увести спутник с орбиты можно с помощью обслуживающего 

аппарата-буксира. В России задачи увода космического мусора рассматриваются 

Ю.Н. Разумным, В.Ю.Разумным, А.А.Барановым, В.С.Аслановым и другими 

авторами [12-16, 20, 21]. 

Реализация идеи обслуживания на орбите требует создания высокоточных и 

устойчивых алгоритмов автономной навигации и управления движением 

обслуживающих КА. 

Вышеуказанный анализ показывает, что задача разработка алгоритмов 

управления движением космического аппарата системы обслуживания 

геостационарных спутников связи является актуальной. 

Анализ отечественных и зарубежных публикаций и работ В.А.Бартенева, 

Ю.Л. Булынина, В.А. Малышева, М.Н. Красильщикова, Л.Н. Лысенко, В.В. 

Малышева А.В. Федорова, Д.М. Кружкова, А.В. Старкова, М.С. Константинова, 

В.Г.Петухова [22-27] позволяет определить основные принципы и методы 

разработки алгоритмов управления движением центра масс обслуживающих 

космических аппаратов системы обслуживания геостационарных спутников 

связи. 

В данной работе обслуживающий космический аппарат будем называть 

сервисным модулем (СМ), а обслуживаемый аппарат - целевым модулем (ЦМ). 

Степень разработанности темы исследования 

В России проблемам обслуживания на орбите посвящены труды авторов 

Ю.Н. Разумного, В.Ю. Разумного, А.А. Баранова [12, 13, 14, 15, 16], В.С. 

Асланова, В.В. Юдинцева [20, 21, 59, 60], В.М. Иванова [57], В.И. Трушлякова 

[58] и др. 

В целом, в большинстве предлагаемых работ решаются задачи организации 

обслуживающих орбитальных группировок [12, 13, 16], задачи маршрутизации 

при перелете между обслуживаемыми объектами [14, 15], или проблемы техники 

и технологии для ремонта [20, 21, 57, 58, 59, 60].  
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Несмотря на достаточно широкое исследование в литературе указанной 

темы, остается нерешенным ряд проблем, связанных с вопросами баллистики, 

автономной навигации и управления относительным движением космических 

аппаратов в процессе обслуживания. 

Цель и задачи 

Целью диссертационной работы является разработка алгоритмов 

автономного управления движением центра масс КА при обслуживании 

орбитальных объектов в окрестности геостационарной орбиты с учетом 

технических ограничений.  

Для достижения поставленной цели решаются следующие научно-

технические задачи: 

- разработка математических модели управляемого движения СМ на этапе 

его приведения в окрестность рабочей позиции ЦМ и модели управляемого 

движения СМ относительно ЦМ с учетом влияния от нецентральности 

гравитационного поля Земли, ускорения от Солнца и Луны, давления света и 

ошибок реализации и ориентации тяги двигательной установки (ДУ); 

- решение задач синтеза субоптимального управления стохастической 

системы по неполным данным с использованием критерия оптимальности, 

отражающего статистические характеристики терминальной точности управления 

и затрат рабочего тела ДУ на реализацию управления. При разработке алгоритмов 

управления движением центра масс СМ, считается, что для получения 

информации, необходимой для управления движением центра масс СМ, на борту 

КА имеются автономные навигационные системы, которые позволяют в любой 

момент времени определить достаточные координаты СМ и ЦМ в виде 

математические ожидания векторов состояния и их апостериорные 

корреляционные матрицы. При этом по теореме разделения, рассматриваемую 

задачу синтеза алгоритмов управления можно трактовать как синтез 

оптимального управления по полным данным [28, 29, 30]; 

- разработка программного обеспечения имитационного моделирования 

движения СМ и ЦМ, получение оценки точности управления как в случае с 
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идеальным управлением, так и в случае статистического моделирования с 

заданными статистическими характеристиками случайных величин, в том числе 

ошибок решения навигационной задачи. 

Научная новизна 

В работе получены следующие результаты, обладающие новизной и 

научной значимостью: 

- разработан новый алгоритм генерации начального приближения для 

устойчивого решения задачи синтеза субоптимального управления движением 

центра масс СМ методом последовательных приближений в сочетании с 

комбинированным методом оптимизации на этапе его приведения в окрестность 

рабочей позиции ЦМ в стохастической постановке по интегро-терминальному 

критерию с учетом детерминированных возмущений от гравитационного поля 

Земли, гравитации Луны и Солнца и случайных ошибок управления и навигации; 

- разработан новый алгоритм удержания СМ относительно ЦМ в 

допустимом расстоянии в процессе инспекции в стохастической постановке; 

- создан программно-математический комплекс для отработки новых 

алгоритмов управления движением космических аппаратов в рамках задач 

обслуживания. 

Теоретическая и практическая значимость работы 

Результаты, полученные в диссертационной работе, могут найти 

дальнейшее применение как для действующих космических аппаратов, так и для 

перспективных СМ и систем, а именно: 

- алгоритмы и программно-моделирующий комплекс могут быть 

использованы при проектировании автономных систем управления 

динамическими операциями спутников на околокруговых орбитах, отличных от 

ГСО; 

- алгоритмы и программно-математический комплекс могут быть 

использованы при отработке автономных систем управления динамическими 

операциями спутников, функционирующих на околокруговых орбитах, в том 

числе ГСО; 
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- программно-математический комплекс имеет открытую архитектуру и 

может использоваться для решения задачи отработки средств автономного 

проведения динамических операций космических аппаратов на ГСО. 

Объект исследования 

Система автономного управления движением центра масс сервисного 

модуля (СМ) при его приведении в окрестность рабочей орбитальной позиции 

целевого модуля (ЦМ) и его удержании относительно ЦМ с помощью двигателя 

малой тяги. 

Предмет исследования 

Алгоритмы квази-оптимального автономного управления движением 

центра масс СМ на этапе его приведения в окрестность рабочей позиции ЦМ и его 

удержания относительно ЦМ, разрабатываемые с использованием 

комбинированного метода оптимизации, подразумевающего разбиение искомого 

вектора управления стохастической системой на программную и синтезируемую 

компоненты. 

Методология и методы исследования 

В работе применяются методы системного анализа, динамики полета, 

теории управления, статистические методы обработки данных и синтеза 

оптимального управления. При программной реализации математического 

обеспечения используются методы объектно-ориентированного 

программирования в системе Windows. 

Положения, выносимые на защиту 

– математические модели управляемого движения центра масс СМ системы 

обслуживание геостационарных спутников свиязи и модель движения СМ 

относительно ЦМ с учетом случайных и неслучайных возмущений, вызываемых 

естественными факторами, ошибками работы элементов системы управления; 

- алгоритм генерации начального приближения в задаче синтеза 

субоптимального управления движением центра масс СМ комбинированным 

методом оптимизации; 

- алгоритм автономного управления движением центра масс СМ на этапе 
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его приведения в окрестность рабочей позиции ЦМ; 

- алгоритм удержания СМ относительно ЦМ в процессе инспекции; 

- программно-математический комплекс отработки системы автономного 

управления движением центра масс СМ по данным бортовой системы навигации; 

- результаты моделирования автономной системы управления движением 

центра масс СМ, подтверждающие возможность обеспечения требуемой точности 

в процессе обслуживания с использованием разработанных алгоритмов 

автономного управления. 

Степень достоверности 

Достоверность данной работы подтверждается использованием 

математических методов и сравнением полученных результатов моделирования, 

проведенного в работе, с опубликованными результатами работ по данной 

тематике. 

Апробация результатов 

Результаты работы доложены и получили одобрение на конференциях 

различного уровня, включая международные: 

- 17-я Международная конференция «Авиация и космонавтика» (МАИ, г. 

Москва, 2018г.) 

- XXIV Международная конференция «Системный анализ, управление и 

навигация» (г. Евпатория, 2019 г.); 

- 18-я Международная конференция «Авиация и космонавтика» (МАИ, г. 

Москва, Россия, 2019 г.) 

- Международная конференция «Математическое моделирование» (МАИ, г. 

Москва, Россия, 2020 г.) 

- 19-я Международная конференция «Авиация и космонавтика» (МАИ, г. 

Москва, Россия, 2020 г.) 

Публикации 

Результаты диссертационного исследования опубликованы в двух статьях, 

входящих в рекомендованный ВАКом Минобрнауки России перечень изданий, и 

одной статье в рецензируемом научном журнале, индексируемом в 
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международных системах цитирования Scopus. 

Содержание работы. 

Настоящая работа включает оглавление, четыре главы, Заключение и 

Список литературы. Объем диссертации – 104 с., список литературы содержит 60 

наименований. 
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ГЛАВА 1: ПОСТАНОВКА ТЕХНИЧЕСКОЙ ЗАДАЧИ 

ИССЛЕДОВАНИЯ 

 

1.1 Обзор проектов системы беспилотного обслуживания на орбите 

В последние два десятилетия аэрокосмические агенства стран мира 

проявляют активность в сфере обслуживания космических аппаратов на 

орбите с помощью автономных (беспилотных) средств. Это объясняется 

стремлением продлить срок активного существования дорогостоящих 

миссий путем  повторного использования, ремонта, дооснащения КА и увода 

объектов космического мусора для обеспечения безопасности работы 

функционирующих космических аппаратов на орбите.  

В этойм направлении активно участвует Национальное управление по 

аэронавтике и исследованию космического пространства США. В одном из 

своих отчетов [1] авторы дали обзор проекта по теме обслуживания на 

орбите с помощью роботов. По мнению авторов, обслуживание на орбите 

является главным инструментом для создания архитектур, необходимых для 

покорения новых границ в космосе. 

С технической точки зрения, такие задачи обслуживания как 

дозаправка, перевод КА в другую позицию, простой ремонт можно 

выполнить с помощью беспилотного робота. Обслуживание можно 

применить к текущим спутникам, которые не проектировали для получения 

обслуживания.  

В данном проекте, авторы показали, что для обеспечения возможности 

модернизации в будущее время и оптимизации затрата топлива, система 

обслуживания должна состоять из нескольких станцией, в состав каждой 

входят отделяемые обслуживающие модули. 

Иллюстрация миссии увода объекта космического мусора на орбиту 

захоронения обслуживающим модулем в данном проекте показана на рис. 

1.1. 
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Рис. 1.1. Иллюстрация миссии увода объекта космического мусора на орбиту 

захоронения обслуживающим модулем NASA 

Airbus Group разрабатывает проект обслуживания на орбите с 

помощью беспилотных КА [2] с целью предоставления комплексных услуг 

обслуживания на орбите, которые разделяются на три группы: 

- техническое обслуживание и инспекционные услуги для 

геостационарных спутников; 

- логистические услуги нацелены как на ГСО (приведение КА на ГСО) 

так и на низкие околоземные орбиты (НОО) (развертывание группировки КА 

на НОО); 

- услуги по уводам объектов космического мусора. Для увода объектов 

космического мусора предлагается космический аппарат-сборщик 

«SpaceTug», вид которого показан на рис. 1.2. 
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Рис. 1.2. Иллюстрация космического аппарата-сборщика «SpaceTug» для 

увода объектов космического мусора компании Airbus 

Канадское космическое агентство считает, что технологии 

обслуживания на орбите роботами является ключевым способом для 

решения проблемы увода космического мусора. Кроме того, оно 

производило многие испытания и исследования, которые могут стать 

основой для реализации миссий обслуживания на орбите роботами, например 

ремонт, дозаправка, перевод спутников в другую позицию [3]. 

В работе [4] авторы дали обзор исследований Японии по теме 

обслуживания на орбите. В данной работе определили, что с помощью 

обслуживания на орбите можно выполнить такие миссии, как инспекцию, 

ремонт спутников, увод нефункционирующих спутников на орбиту 

захоронения. Так же определили требования к перспективным 

обслуживающим космическим роботам. 
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Европейское космическое агентство (ESA) с некоторыми 

космическими корпорациями проводили исследования и испытания по теме 

обслуживания на орбите, например систему дозаправки для геостационарных 

спутников, которая оказывает минимальное воздействие на их внутренние 

структуры [5], или исследование о технологии и технике, которые могут 

решать задачи увода космического мусора [6]. Механизм стыковки системы 

дозаправки для геостационарных спутников показан на рис. 1.3. 

 

Рис. 1.3. Механизм стыковки для выполнения дозаправки спутников ESA 

Управление перспективных исследовательских проектов Министерства 

обороны США (DARPA) реализовало программу «Orbital Express» [7], 

которая демонстрирует возможность автономной дозаправки, замены модуля 

спутников на орбите, что может существенно продлить срок службы и 

повысить производительность ключевых подсистем (например, процессоров) 

спутников по мере развития технологий. Технологии Orbital Express 

включают в себя инфраструктуру обслуживания; универсальный интерфейс 

для стыковки, дозаправки и замены модулей; и конструкцию КА, 
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совместимую с этой концепцией обслуживания. На рис. 1.4 показан состав 

обслуживающего КА в этой программе. 

 

Рис. 1.4. Состав обслуживающего КА в программе DARPA 

В работе [8] содержится обзор проекта «Phoenix» Лаборатории военно-

морских исследований США (ONR).  Цель проекта - определение требуемых 

технологий обслуживания на орбите роботами. В работе приведены 

результаты испытаний робота-манипулятора, датчиков и их программного 

обеспечения. Вид робота-манипулятора этого проекта показан на рис. 1.5. 



16 

 

 

Рис. 1.5. Иллюстрация робот-манипулятора проекта «Phoenix» 

В работе [9] дано исследование авторов из разных стран по теме 

обслуживания на орбите. Работа разделена на 3 части. В первой части авторы 

доказали, что с экономической точки зрения, обслуживание на орбите имеет 

очевидные коммерческие выгоды. Во второй части предлагается архитектура 

системы обслуживания, предназначенная для ремонта геостационарных 

спутников. В этой части работы подробно описывают миссию и конструкцию 

космического корабля, тем самым демонстрирует ее осуществимость в 

перспективе. В третьей части авторы дали предложения с целью 

стандартизации проектирования перспективных спутников, чтобы индустрия 

обслуживания на орбите стала альтернативной при решении проблемы с 

вышедшими из строя космическими аппаратами. 

Целью исследования [10] является разработка и апробация методики 

оценки физической пригодности эксплуатируемых в настоящее время 

спутников к обслуживанию на орбите. В данной работе авторы разработали 

методики для выделения космических систем по эксплуатационной 

пригодности, оценили возможность применения обслуживания к текущим 

спутникам, назвали принципы для определения архитектуры перспективных 

ремонтопригодных КА и определили проблемы перед внедрением 

обслуживания на орбите. 
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В России задачи обслуживания на орбите тоже рассматриваются 

многими организациями  и авторами. Одним из больших проектов по теме 

обслуживания на орбите является проект «орбитальный космодром» [11]. В 

этом проекте участвуют Госкорпорация Роскосмос, РКК «Энергия», С 7 КТС, 

Центр подготовки космонавтов, Госкорпорация Росатом, ЦНИИМаш. 

Орбитальный космодром - это открытый космический форпост на 

околоземной орбите, основная задача которого выполнение различных 

операций в космосе для всех участников космической деятельности на 

коммерческой основе. Это место сборки крупных космических объектов для 

ближнего и дальнего космоса, центр технического обслуживания, ремонта и 

модернизации космических аппаратов непосредственно в космосе.  

В работе [12] рассматривается задача планирования облета требующих 

обслуживания космических объектов с предположением, что базовые 

обслуживающие станции находятся на различных низких орбитах. На 

каждой станции находятся отделяемые модули, которые могут 

самостоятельно выполнять задачи обслуживания. За заданное время 

необходимо подлететь к каждому из спутников, требующих обслуживания. 

На основе анализа портрета отклонений долготы восходящего узла всех 

обслуживаемых спутников и базовых станций определяется, какой модуль 

должен перелететь к какому спутнику, чтобы общие затраты суммарной 

характеристической скорости всех модулей были минимальны. 

В работе [13] решается задача проектирования космического комплекса 

технического обслуживания действующих спутников Globalstar, 

находящихся на орбитах с близкими высотами и наклонениями, но 

существенно отличающихся по долготе восходящего узла. В течение 

заданного промежутка времени необходимо подлететь к каждому из 

спутников, требующих обслуживания. Авторы показали, что разработанный 

в работе методический подход позволяет определять необходимое число 

орбитальных станций, элементы их орбит, число отделяемых от них 

обслуживающих модулей и общие затраты суммарной характеристики. 
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Задача расчета параметров маневров встречи космического аппарата с 

крупногабаритным объектом космического мусора на близких 

околокруговых некомпланарных орбитах с заданной точностью 

рассматривается в работе [14]. Сближение с объектом мусора осуществляется 

за счет маневрирования на многих витках (до нескольких десятков) с 

помощью двигателей малой тяги, однако продолжительность работы 

двигателей по сравнению с периодом орбиты достаточно мала, чтобы было 

возможно использовать при расчетах импульсное приближение. Авторы 

предложили численно-аналитический алгоритм решения многоимпульсной 

задачи встречи на близких околокруговых орбитах, который может 

обеспечить точность подлета к объекту мусора. 

В работе [15] рассматривается задача определения оптимальной в 

смысле суммарной характеристической скорости схемы облёта объектов 

крупногабаритного космического мусора с целью их перевода из окрестности 

геостационарной орбиты на орбиту захоронения с помощью специального 

космического аппарата-сборщика. На основе анализа эволюции элементов 

орбит объектов мусора авторы определили предпочтительную стратегию 

облета объектов мусора, предоставляется возможность определения числа 

космических аппаратов–сборщиков, требующихся для выполнения этой 

миссии, и их характеристик. 

В патенте [16] представлен способ определения последовательности 

перелётов между объектами космического мусора при значительном отличии 

в долготе восходящего узла их орбит. Схему облёта объектов мусора 

выбирают на основе портрета эволюции отклонений долгот восходящих 

узлов орбит этих объектов, причём эти отклонения определяют относительно 

орбиты одного из них. Параметры маневров космического аппарата 

определяются с использованием некоторых трех вложенных друг в друга 

итерационных процедур. Технический результат патента - уменьшение 

затрат суммарной характеристической скорости космического аппарата для 
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облёта группы объектов мусора либо при заданных затратах увеличение 

числа достижимых объектов.  

В работе [32] рассматриваются задачи обслуживания геостационарных 

спутников, как например перевод КА в другую позицию, дозаправку, обмен 

или добавление элементов к спутнику. Авторы предложили  систему 

обслуживания, состоящая из обслуживающих роботов и станций, которые 

базируются на экваториальной орбите. В работе так же определяется  

архитектура обслуживающего КА и обслуживаемого спутника, которая 

требуется для выполнения обслуживания. Иллюстрация истемы 

обслуживания в этой работе показана на рис. 1.6. 

 

Рис. 1.6. Иллюстрация системы обслуживания на орбите в работе [32] 

В работе [33] авторы разработали методы оценки и оптимизации 

орбитальной системы обслуживания на основе моделирования жизненного 

цикла в условии наличия случайных неопределенностей. В качестве примера 

авторы рассмотрели систему обслуживания геостационарных спутников. 

Данная система состоит из нескольких станций и отделяемых модулей, 

которые базируются на определенной орбите. Архитектура этой системы 

обслуживания показана на рис. 1.7. 
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Рис. 1.7. Архитектура системы обслуживания на орбите в работе [33] 

Анализ опубликованных источников об обслуживании на орбите [1, 12, 

13, 32, 33] показывает, что адекватная система обслуживания 

геостационарных спутников будет базироваться на круговой орбите вне 

пояса безопасности ГСО. Она представляет собой группировку из 

нескольких станций. В состав каждой станции входят отделяемые сервисные 

модули, которые могут самостоятельно выполнять функции обслуживания, 

совершая перемещения от станции к целевому модулю и обратно. 

1.2 Постановка задачи 

В работах [1, 8, 9, 34, 35] авторы показали, что задача обслуживания 

КА на орбите может декомпозироваться на 5 операций: 1 – перевод СМ с 

орбиты базирования в окрестность рабочей позиции ЦМ; 2 – инспекция, в 

течение которой необходимо удерживать СМ относительно ЦМ; 3 – 

стыковка; 4 – движение в состыкованном состоянии; 5 – расстыковка и увод 

СМ на орбиту базирования. 

С точки зрения разработки алгоритмов управления движением СМ для 

реализации перечисленных операций необходимо решать две базовой задачи. 

Первая из них заключается в приведении вектора состояния СМ в заданную 

область пространства в окрестности ЦМ. Вторая задача – удержание СМ 

относительно ЦМ в течение длительного времени. 

При выполнении всех этапов обслуживания, СМ работает в 
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автономном режиме. Вмешательство человека-оператора наземного контура 

управления допускается только при возникновении нештатной ситуации. 

Для обеспечения точности, при решении задачи автономного 

управления движением центра масс СМ необходимо учитывать влияние 

неконтролируемых факторов, которые можно разделить на три группы: 

- неконтролируемые факторы, вызываемые влиянием внешней среды; 

- неконтролируемые факторы, вызываемые ошибками работы бортовых 

аппаратных средств; 

- ошибки работы навигационной системы. 

В общем случае все вышеперечисленные неконтролируемые факторы 

разделяются на три группы: 

- детерминированные; 

- стохастические; 

- неопределенные. 

Поставленные в данной работе задачи управления могут быть решены 

в детерминированной и/или стохастической постановке. Накопленный опыт 

решения таких задач, например в источниках [22, 23, 24] показывает, что 

наиболее конструктивные с прикладной точки зрения решения задач 

управления движением КА могут быть получены в стохастической 

постановке с использованием статистических характеристик 

неконтролируемых факторов, вызываемых влиянием внешней среды и 

ошибками работы аппаратных средств. 

Таким образом, в данной работе решается задача синтеза алгоритмов 

автономного управления движением центра масс СМ на перечисленных 

выше этапах его функционирования в стохастической постановке. Как 

известно, стохастический подход дает оптимальное в среднем решение и 

применяется в тех случаях, когда известны априорные статистические 

характеристики неконтролируемых факторов, интерпретируемые как 

случайные. 

Для обеспечения автономности работы СМ, задача навигации должна  
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решаться автономно на его борту. Так что считается, что для получения 

информации, необходимой для управления движением центра масс СМ, на 

борту КА имеются автономные навигационные системы, структура и 

функции которых предложены в работах [36, 37]. При этом в любой момент 

времени доступны достаточные координаты СМ и ЦМ в виде 

математические ожидания векторов состояния и их апостериорные 

корреляционные матрицы. Тогда по теореме разделения, рассматриваемую 

задачу синтеза алгоритмов управления можно трактовать как синтез 

оптимального управления по полным данным [28, 29, 30]. 

Для оценки качества процесса используются два показателя – 

характеристическая скорость V, и длительность процесса  t. 

В любом случае считается что в некоторый момент времени t1 известны 

параметры орбит СМ 
СМa , 

СМe , 
СМu , 

СМ , 
СМ , 

СМi  и ЦМ 
ЦМa , 

ЦМe , 
ЦМu , 

ЦМ , 
ЦМ , 

ЦМi ; где a – большая полуось; e – эксцентриситет; u – аргумент 

широты;  – аргумент перигея;  – долгота восходящего узла; i – 

наклонение. 

В общем случае оба объекта могут совершать маневры с 

использованием двигателей малой тяги. В отдельных случаях ЦМ может 

быть не кооперируемым, т.е. совершать собственные маневры. 

Для управления движением СМ и ЦМ могут применяться двигатели 

большой или малой тяги. Когда говорят о двигателе большой тяги, 

длительностью активного участка можно пренебречь. При использовании 

двигателей малой тяги длительности активных участков могут быть 

соизмеримы с периодом обращения. При построении моделей управляемого 

движения будем рассматривать второй случай как общий. 

Возможны различные варианты формирования проекций управляющих 

ускорений на орбитальные оси: 

– трехосная система стабилизации КА непрерывно обеспечивает его 

ориентацию так что двигатели координатных перемещений постоянно 
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ориентированны по орбитальным осям (трансверсаль, радиус-вектор и 

бинормаль); 

–  трехосная система стабилизации ориентирует КА в инерциальной 

системе координат. При этом проекции ускорений от тяги на 

орбитальные оси зависят от времени.  

– трехосная система непрерывно поддерживает требуемую ориентацию 

связанных осей КА в орбитальной системе координат. 

В рамках перечисленных вариантов двигатели работают в режиме 

«включен»-«выключен», создавая на активном участке постоянную тягу. При 

этом для достижения заданной терминальной точности может потребоваться 

несколько активных участков. Процесс перевода СМ в окрестность рабочей 

позиции ЦМ или удержания относительно него состоит из «элементарных» 

событий – коррекций. Каждая коррекция содержит два участка – пассивный 

(двигатели выключены) и активный. 

СМ находится в окрестности ЦМ если параметры его орбиты 

удовлетворяют следующим требованиям: 

- период обращения Т отличается от требуемого Т* не более чем на 

Tm; 

- эксцентриситет орбиты находится в пределах допуска относительного 

требуемого em;  

- средняя долгота  отличается от заданного значения * не более чем 

на m; 

- отклонение наклонения орбиты от требуемого значения i0 находится в 

пределах im; 

- откло нение долготы восхо дящего узла от требу емого значения Ω0  

находится в пред елах  ΔΩm. 

В каче стве технических огран ичений рассмотрим следу ющие:  

- длител ьности пассивных учас тков ограничены сн изу и све рху. Это 

позв олит учесть вре мя, необходимое для подго товки к прове дению 
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динамических опер аций;  

- длител ьности активных учас тков ограничены све рху. Это позв олит 

учесть огран ичение на вр емя непрерывной раб оты двигателя;  

- вр емя выполнения ман евра и рас ход рабочего те ла при пере воде СМ 

из од ной точки простр анства в дру гую ограничено све рху. 

Цель управ ления заключается в пере воде СМ из од ной заданной то чки 

пространства в дру гую с зада нной терминальной точн остью при 

миним альном значении выбр анных критериев характери стической скорости 

и длител ьности процесса с уче том технических ограни чений. 

При пере воде СМ из од ной точки в простр анстве в дру гую требуется 

опред елить количество корре кций, интервалы вре мени между коррек циями, 

ориентацию век тора тяги и прира щения характеристической скор ости на 

каж дой коррекции с уче том терминальных требо ваний. 

При удер жании СМ относи тельно ЦМ необх одимо определить 

период ичность коррекций удерж ания. Под корре кцией удержания в об щем 

случае бу дем понимать многоим пульсный маневр, выпол няемый согласно 

той или ин ой стратегии. Стра тегия коррекции удер жания включает в се бя 

количество вклю чений двигателей, инте рвалы между ни ми, ориентацию 

век тора тяги и вели чины импульсов характери стической скорости каж дой 

коррекции. 

Алгоритмическое обесп ечение задач управ ления СМ, на наш взг ляд, 

должен обесп ечить ниже перечи сленные требования:  

- возмо жность автоматической гене рации циклограммы  коррекции  в 

стохаст ической постановке с вычис лением статистических оце нок 

используемых показа телей;  

- приме нение математических моде лей, учитывающих харак терные 

для ГСО возму щения;  

- возмо жность поиска управ ления как при фиксиро ванной, так и при 

своб одной ориентации век тора тяги в связ анной орбитальной сис теме 

координат;  
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- «прозра чность» (понятность) генери руемых решений для опера тора. 

Известно, что син тез оптимального управ ления с использ ованием 

полной мод ели движения не предста вляется возможным из -за неявной 

завис имости правых час тей уравнений движ ения от комп онент вектора 

управ ления. Поэтому при постр оении моделей управл яемого движения 

при мем линеаризацию урав нений возмущенного движ ения в окрес тности 

номинальной орб иты заданного радиуса. В следующем разделе будем 

разрабатывать модели управляемого возмущеного движения на основе этого 

подхода. 
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ГЛАВА 2: МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ ДВИЖЕНИЯ ЦЕНТРА МАСС 

СМ И ЦМ 

 

Как выше сказано, син тез оптимального управ ления с использ ованием 

полной мод ели движения не предста вляется возможным из -за неявной 

завис имости правых час тей уравнений движ ения от комп онент вектора 

управ ления. Поэтому при постр оении моделей управл яемого движения при мем 

линеаризацию урав нений возмущенного движ ения в окрес тности номинальной 

орб иты заданного радиуса. Линеаризованные модели, предложенные в работах 

[28, 39, 40] учитывают только ошибки тяги корректирующего двигателя 

(случайные или неопределенные) трансверсального координатного направления. 

Для управления СМ в автоматическом режиме, алгоритмы управления должны 

быть максимально точными и устойчивыми. Для повышения точности алгоритмов 

в этой работе предлагается линеаризованная модель, позволяющая явно учесть 

ряд неслучайных возму щений от нецентр альности гравитационного по ля Земли, 

грави тации Луны и Сол нца, давления солне чного света и оши бок ориентации 

век тора тяги в простр анстве.  

При апро бации алгоритмов исполь зуется полная сис тема нелинейных 

урав нений движения (урав нения Ньютона) с учетом вышеуказанных 

возмущений. 

2.1 Системы координат 

Для опис ания истинного движ ения КА исполь зуется абсолютная 

геоцент рическая система коор динат (АГЭСК), нач ало которой совп адает с 

цен тром масс Зем ли. Ее ось OХ ле жит в плос кости среднего эква тора эпохи 

2000 .0.5 и напра влена из цен тра О в то чку весеннего равнод енствия ϒ, ось OZ 

напра влена по нор мали к плос кости среднего эква тора эпохи в сто рону 

Северного Пол юса Мира, ось OY допо лняет систему до пра вой, как пока зано на 

ри с. 2.1. 

Несмотря на движение АГЭСК вместе с Землей вокруг Солнца, 



27 

 

пространственная ориентация ее осей постоянна. Поэтому с высокой степенью 

точности ее можно считать инерциальной [23, 24, 28]. Форма орбиты и положение 

КА на ней в АГЭСК определены параметрами a, е, ω, ϑ , Ω, i , где: a – большая 

полуось; е – эксцентриситет; ω – аргумент перицентра; ϑ – истинная аномалия; i – 

наклонение орбиты; Ω – долгота восходящего узла. 

 

Рис.2.1. Абсолютная геоцентрическая система координат 

Для опред еления ориентации век тора тяги ДУ исполь зуется орбитальная 

сис тема координат (ОС К). Начало ОСК нахо дится в цен тре масс КА, ось O 

напра влена по направлению век тора момента колич ества движения 

(перпенд икулярно плоскости орби ты), ось O напра влена по радиус- вектору КА, 

а ось O  допо лняет систему коор динат до пра вой тройки. 

Для удобства описания связи параметров движения КА в плоскости орбиты 

с ориентацией орбиты в инерциальном пространстве в работе [30, 40, 41] 

используется геоцентрическая вращающаяся сис тема координат, кот орая 

показана на рис .2.2. Ее нач ало совпадает с нач алом АГЭСК, ось OR напра влена 
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по радиус– вектору, ось ON направлена в стр ону движения КА в мгнов енной 

плоскости орб иты и перпендикулярна оси OR, ось OT перпендикулярна 

мгновенной плоскости орбиты и совпадает с вектором кинематического момента. 

Система ОRNT вращается относительно начала системы ОXYZ с угловой 

скоростью  . 

 

Рис.2.2. Геоцентрическая вращающаяся система координат 

2.2 Уравнения Ньютона 

 В общем случае, движение КА на орбите можно разделить на два 

независимых вида: движение его центра масс и угловое движение вокруг центра 

масс. Скорость переори ентации КА сущес твенно выше скор ости изменения 

парам етров орбиты от возму щающих сил. Си лы, зависящие от ориен тации 

аппарата, пренеб режимо малы. Поэ тому можно счи тать работу сис темы 

управления угл овым движением идеал ьной, изменение ориен тации КА счи таем 

мгновенной. 

 Система дифферен циальных уравнений движ ения центра ма сс КА в 

АГ ЭСК имеет ви д: 



29 

 

3
0

k

jq
j

q
q g

r





   ,  , ,q x y z        (2.1) 

где 
jqg - про екция  j-го возмущ ающего ускорения на коорди натное направление  

q. 

 Для повы шения точности алгор итмов, в пра вых частей урав нений (2.1) 

учитываются возму щения от нецентр альности гравитационного по ля Земли, 

грави тации Луны и Сол нца, давления солне чного света и оши бок проведения и 

ориен тации вектора тя ги в пространстве.  

 Исходя из системы (2.1) в [42] получили систему уравнений, так 
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 Уравнения Ньютона (2.2) будем использовать для проведения 

моделирования движения СМ и ЦМ в данной работе. 

2.3 Линеаризация исходной модели движения центра масс КА в окрестности 

опорной орбиты 
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Как ска зано выше, сло жные нелинейные мод ели движения КА тру дно 

использовать при син тезе алгоритмов управ ления с использ ованием достаточных 

усл овий оптимальности. Для разработки алгоритмов автономного управления 

СМ, необходима линеаризация уравнений возмущенного движения в окрестности 

опорной орбиты заданного радиуса.  

В качестве опорной орбиты может вступить круговая орбита, период 

обращения по которой равен периоду обращения одного из КА, например, ЦМ. С 

целью повышения точности в качестве опорной можно выбрать "среднюю" 

круговую орбиту. Под такой будем понимать орбиту с периодом равным 

среднему периоду СМ и ЦМ. Таким образом движение каждого КА 

рассматривается в окрестности одной и той же круговой орбиты радиуса 0r . 

В каче стве исходной мод ели возмущенного движ ения примем уравн ения, 

записанные с использ ованием геоцентрической враща ющейся системы 

коор динат [40], кот орая показана на ри с. 2.3. В раб отах [22, 40] пока зано, что 

ес ли ускорения зав исят только от аргу мента широты и рад иуса орбиты (э то 

предположение ча сто выполняется), то урав нения движения КА мо жно разделить 

на две подси стемы. Первая совпадает с моделью плоского движения в полярных 

координатах, вторая – описывает эволюцию плоскости орбиты. 

Модель движения КА в мгновенной плоскости орбиты имеет вид [23, 40] 

Rr V , 

TV

r
  ,          (2.3)

2

2
0

k
T

R jR
j

V
V g

r r





    ,        

0

k
R T

T jT
j

V V
V g

r 

            

где  – поля рный угол (арг умент широты), r – расст ояние от нач ала 

координат до КА (радиус– вектор); VR и VT – радиальная и трансве рсальная 

составляющие скор ости орбитального движ ения КА;  – гравита ционная 
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постоянная, 
jRg  , 

jTg  – прое кции ускорения  j-го вида на оси враща ющейся 

системы коор динат OR и OT соответственно. 

Эксцентриситет орб иты  e и исти нную аномалию   в любой момент 

времени можно рассчитать с помощью соотношений [44] 
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Уравнения эволюции плоскости орбиты принимают вид [24] 
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Где V – орбитальная скорость, i – наклонение плоскости орбиты к экватору, 

 – долгота восходящего узла орбиты,  – аргумент перигея орбиты, 
jNg – 

проекция уско рения  j-го ви да на оси ON  вращающейся сис темы координат  

ORNT. 

Пусть опо рная орбита КА им еет радиус  r0 , а ее поло жение в простр анстве 

характеризуется и накло нением  i0 и долг отой восходящего уз ла 0. Так как на 

круг овой орбите исти нная аномалия не опред елена, формально поло жим 
0  , 

где 0  – сре днее движение. Орбитальная скорость опорной орбиты равна V0=r00.  

Угловая скорость связана с радиусом соотношением 
0

0 0

1

r r


  . 

Если в (2.5) заме нить аргумент шир оты (т.е. су мму углов +) лине йной 

функцией вре мени 

      0 0 0 0t t t t         ,      (2.6) 

где 0 – нача льный аргумент шир оты, =0(t-t0), то сис темы уравнений 

(2.1) и (2.3) мо жно линеаризовать незав исимо. 
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Линеаризация уравнений (2.3) приводит к соотношениям [44]: 
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Переходя к нормальной векторной форме, получим  
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G . 

Общее решение системы (2.7) при заданном начальном условии получается 

по формуле Коши 
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где  0,t tΦ  – фундаментальная матрица системы (2.7), которая имеет следующий 

вид [28, 42, 44]: 
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Φ (2.9) 

где  0 0t t   .  

Если на некотором интервале времени компоненты вектора ускорения G() 
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аппроксимировать функциями времени и параметров опорной орбиты, то 

векторный интеграл в (2.8) интегрируется в элементарных функциях.  

 Прежде аппроксимации составляющих вектора G(), предположим, что 

векторный интеграл в (2.8) найден. Тогда 

       0 0 0, ,t t t t t t X Φ X X ,      (2.10) 
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C .     (2.12) 

В работе [45] введена система элем ентов и соответ ствующая ей мод ель 

«плоского» движ ения, которые оказ ались весьма удоб ными для реш ения задачи 

син теза алгоритмов управ ления конечным состо янием КА в плоскости орбиты. 

Поэтому далее будем рассматривать следующие переменные состояния, 

отнесенные к произвольному начальному моменту времени tk=t0: 
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k
k

r
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2
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r
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      (2.13) 

Оскулирующая радиальная скорость вычисляется по формуле [23]:

sinrV e
p


 . Полагая здесь p=r0и учитывая то что 

0 0 0

0

V r
r


  , выражение 

для переменной ak  примет вид  

  0 sink k ka r e          (2.14) 

Учитывая связь (2.12), получим: 

0 cosk k kb r e          (2.15)  

Таким образом, истинную аномалию можно вычислить по формуле 
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k, если       a 0

2 в противном случае




 

 
 


 , 

0

arccos k

k

b

r e
  .    

При ek=0 истинная аномалия теряет смысл. Формально в этом случае ее 

можно принять равной аргументу широты.  

С учетом (2.12) общее решение (2.10) примет вид 

1 sin cos 2k k k k k k kr a b d r       ,      (2.16) 

 1 0 cos sink k k k kr a b r       ,      (2.17) 

 1 k
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             ,  (2.18) 
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d
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         .    (2.19) 

Вводя обозначение 0
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r
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. Опуская промежуточные 

выкладки, приведем модель плоского движения в виде: 
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          (2.23) 

0k kt   ; 
1

1 0 1
1

k

k j k
j

t   





           

Здесь индекс “k” соответствует началу k-го интервала дискретизации kt , а 

(k+1) - его окончанию. 

Вводя новый вектор состояния с компонентами 
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 T

1 2 3 4 k
x x x xX , 1k kx   , 2k kx v , 3k kx a , 4k kx b    (2.24) 

Опуская промежуточные выкладки получим 
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2 1 cos 2sin
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     , 

2 1 2 2k k kx x x            (2.25) 

3 1 3 4 3cos sink k k k k kx x x x      , 

4 1 3 4 4sin cosk k k k k kx x x x       , 

где  

1 kkx  ,  0
2

0 0

6
2k k k

r
x r

r


  



 
   

 
,     (2.26) 
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Если на рассмат риваемом интервале вре мени возмущающие уско рения 

постоянны, то выра жения (2.26) прин имают вид: 
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 ,      (2.27) 
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 . 

Нетрудно видеть, что постоянные ускорения вызывают периодические и 

вековые возмущения компонент вектора состояния в плоскости орбиты. 

Наклонение, дол гота восходящего уз ла и аргу мент перигея согл асно (2.5) 

возму щаются только бинорм альным ускорением gN. В резул ьтате линеаризации 

урав нений (2.5) при посто янном бинормальном уско рении получим: 
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,     (2.28) 
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2.4 Возмущения орбиты 

 При построении моделей возмущенного движ ения рассмотрим возму щения 

от нецентр альности гравитационного по ля Земли (j = 0), грави тации Луны и 

Сол нца (j = 1, 2), давл ения солнечного св ета (j = 3) и оши бок величины и 

ориен тации вектора тя ги в пространстве (j = 4). 

2.4.1 Модель гравитационного поля земли 

Возмущение от нецентр альности гравитационного потен циала 

определяется как разн ость между прин ятой моделью гравита ционного 

потенциала и идеал ьного, который соотве тствует притяжению шарооб разной 

Земли со сфери ческим распределением плот ности: 

U U
r


    

 Наиболее удо бным является предст авление потенциала притя жения Земли 

в ви де разложения по сфери ческим функциям. Такая модель гравитационного 

потенциала позволяет: 

 - настроить лю бую точность/производительность мод ели; 

 - исполь зовать стандартный инте рфейс обработки гарм оник различных 

мод елей геопотенциала Зем ли; 

- исполь зовать стандартные дан ные из бюлле теней IERS, в том чи сле 

включаются наб оры тессеральных, сектор иальных и зона льных гармоник [46, 

47].  

Международным астроно мическим союзом рекоме ндована следующая 

фо рма записи гравита ционного потенциала во вне шней точке с географ ическими 

координатами r, φ, λ: 
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где RE - сре дний экваториальный рад иус Земли;  sinnP  - поли номы Лежандра 

пор ядка n;  , sinn mP  - присоед иненные функции Лежа ндра порядка  n и инд екса 

m; С„ 
,n mC  и 

,n mD - безраз мерные коэффициенты.  

 При этом компоненты возмущающего ускорения, вызванные 

нецентральности гравитационного потенциала земли имеют вид: 
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  (2.29) 

 где ea  - большая полуось земного эллипсоида; 
,n mC , 

,n mS  - численные 

коэффициенты модели, характеризующие форму ГПЗ, берущиеся из бюллетеней 

IERS. 

 Полиномы Лежандра 
,n mP  и их производные '

,n mP  вычисляют по следующим 

соотношениям: 
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2.4.2 Силы гравитации Луны и Солнца 

 Воздействия гравита ционных полей Сол нца и Лу ны при движ ении КА на 

выс оких орбитах срав нимы по вели чине с эффе ктом светового давл ения и 

возму щением нецентрального гравита ционного поля Зем ли. При ана лизе 

возмущающих возде йствий на КА мо жно рассматривать гравита ционные поля 

Сол нца и Лу ны как центра льные. В та ком случае мод ель вычисления комп онент 

возмущающего ускор ения, вызванного гравита ционным влиянием Лу ны и 

Сол нца легко рассч итать если изве стны геоцентрические коорд инаты Луны и 

Сол нца [48]:  
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     (2.32) 

Где  , ,l l lx y z  - геоцентрические координаты центра масс Луны; 

 , ,c c cx y z  - геоцентрические координаты центра масс Солнца; 

l и c  - гравитационные постоянные Луны и Солнца соответственно; 

,l ka и ,c ka  - радиус-векторы Луна-КА, Солнце-КА соответственно; 

l и 
c  - геоцентрические радиус-векторы Луны и Солнца соответственно. 

 Для опред еления координат Сол нца и Лу ны можно исполь зовать таблицы 

Астроном ического ежегодника или аппрокси мирующие полиномы. Для 

обеспечения высокой точности будем применять метод аппроксимации 

полиномами Чебышева определенной степени на заданном интервале на основе 

специализированных каталогов JPL DE/LE425[46]. 

 Согласно методу полиномиального разложения Чебышева, каждая из 

координат небесного тела представлена  формулой 

      0

1 2

n

j j
j

C
x t x t C T t



          (2.33) 
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где  x t и  x t – определяемая коорд ината и ее прибл ижение полиномом 

Чебы шева; 

t – аргумент (юлиа нская дата и вре мя); 

t – нормированное знач ение аргумента на инте рвале представления [a, b]: 

2

2

a b
t

t
b a







         (2.34) 

jC  – известные коэффи циенты полиномиального разло жения, импортируемые из 

катал огов; n – сте пень разложения;     cos arccosjT t j t   – поли номы 

Чебышева, вычис ляемые по рекурр ентным формулам: 

         0 1 1 11, , 2 , 1n n nT t T t t T t t T t T t n          (2.35) 

Таким обра зом, можно рассч итать координаты Лу ны и Сол нца на 

интере сующем интервале вре мени при зада нных коэффициентов поли номов Ci, 

i=0, ..., n и сте пени разложения n. Отме тим, что исполь зование Чебышевской 

аппрок симации обязательно предпо лагает отсутствие период ичности функции на 

инте рвале представления. Для Лу ны он соста вляет примерно 1 ме сяц и для 

Сол нца – 1 год. Оптимальные в смы сле совокупного крит ерия точности 

предст авления и потр ебных вычислительных ресу рсов на реали зацию интервалы 

предст авления существенно мен ьше – 4 дня для Лу ны и 16 дн ей для Сол нца [46], 

как исполь зуемые в бюлле тенях JPL DE/LE425. 

Описанный в дан ном разделе спо соб вычисления эфем ерид Солнца 

исполь зуется также при рас чете координат Сол нца в АГ ЭСК в мод елях 

возмущающих сил и моме нтов, вызванных давл ением солнечного св ета. 

2.4.3 Модель давления солнечного света 

 Для учета возмущения от давления солнечного света используется 

известная модель действующей на отражающую поверхность силы [23]: 

2
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R R
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         (2.36) 
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где RC  – коэффициент отражения поверхности КА; 

RS  – характерная площадь КА; 

m – масса КА; 

Rq  = 4.56·10-6 Н/м2 – световое давление в районе орбиты Земли; 

A= 1.4959787061 ∙1011м – расстояние от Земли до Солнца; 

l – расстояние от КА до Солнца. 

 Координаты Солнца рассчитается согласно описанию в пункте 2.4.2. При 

этом можно определить видимую часть солнечного диска со сто роны КА для 

пере счета номинального знач ения Rq , а та кже угол пад ения солнечных лу чей на 

отраж ающую поверхность КА для вычис ления нормальной прое кции силы 

солне чного давления на кор пус КА, как показан на рис. 2.3. 

 

Рис. 2.3. Схема учета видимой части диска Солнца 
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 В работе [49] разработано соотношение для рас чета вектора ускор ения, 

сообщаемого КА си лой светового давл ения в след ующем виде: 
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3 2
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c R R c ka ka ka c

l
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R k C q x x x x x
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   (2.37) 

Где  
o

ka cx x  - орт направления солнечных лучей со стороны КА; 

коэффициент масштабирования 
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 - видимый радиус Солнца; 

sec '2

'
arccost

c c

c

S R
R

  
   

 
 - площадь сектора видимого Солнца; 

   
2'2tr

c cS R     - площадь треугольника, вписанного в сектор видимого 

Солнца; 

sec 2 arccost

p E

E

S R
R

 
  

 
 - площадь сек тора Земли, затен яющего Солнце; 

2 2tr

p ES R    - площадь треугольника, вписанного в сектор Земли, затеняющего 

Солнце; 

 - расстояние ме жду центром Зе мли и цен тром видимого ди ска Солнца;  

2 '2 2

2

E cR R


  



 ; 

 - угол ме жду направлением на Сол нце и на Зе млю; 

2.4.4 Модель вектора тяги 

Номинальную ориен тацию вектора тя ги  P  в простр анстве удобно зад ать в 

связ анной орбитальной сис теме координат O  угл ами тангажа  и рыск ания  

как пока зано на ри с. 2.4. Проекции век тора тяги на оси сис темы O имеют вид 

cos cosP P   , 

cos sinP P   , 
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sinP P  , 

где P – тяга корректирующего двигателя.  

 

Рис. 2.4. Ориентация вектора тяги 

С це лью получения наиб олее полной мод ели вектора тя ги двигателя, 

пол ожим что на каж дом активном уча стке применяется собст венная 

номинальная ориен тация вектора тя ги, т.е. =k, =k . Представляя каж дый из 

уг лов суммой номина льного угла и ма лой его вари ации, получим: 

  cos cos sin cos cos sink k k k k k k kP P           , 

  cos sin sin sin cos cosk k k k k k k kP P           ,   (2.38) 

  sin cosk k kP P     , 

где k, k – номин альные углы, k, k – оши бки ориентации век тора тяги. 

 Соотношения (2.38) зап ишем в векторно- матричной форме:  

 k k kP P P M ν ,        (2.39) 

где    P   PT P  P  – век тор тяги на k-м акти вном участке в орбит альной системе 

коорд инат; 
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ν . (2.40) 

Заметим, что Рk – номин альный орт  век тора тя ги, а kν – его вари ация. 

Тяга двиг ателя Рk равна произв едению расхода ма ссы рабочего те ла на 

удел ьный импульс. Учит ывая разбросы рас хода топлива и удел ьного импульса, 

модель тяги имеет вид: 

    k k k k k kP c c J J P P       ,     (2.41) 

где k k k k kP J c c J     – ошибка тяги; 

сk – номин альный расход ма ссы рабочего те ла;  

Jk – номин альный удельный импу льс; 

k k kP c J  – номин альная тяга; 

 Предположим, что на акти вном участке корр екции масса КА измен яется 

незначительно, но отлич ается от расч етной на вели чину mk. При эт ом тяга 

пост оянна с точн остью до оши бки Рk. Тогда ускорение от тя ги можно 

предс тавить как: 

    k k k
pk

k k k

P P P
f

m m m






 


. 

Линеаризуя это выра жение разложением в ряд Тей лора в окрес тности 

номинальных тя ги и ма ссы с точн остью до лине йных членов, получим: 

 1 1k k
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,      (2.42) 

где k
k

k

P
f

m
  – номин альное ускорение; 

k k
k

k k

m P

m P

 
    – случайная ошибка тяги. 

 Пусть в уравн ениях движения уско рению от тя ги двигателя корр екции 

соответствует инд екс j=4. 

Модель вектора 4kG  ускорения от тя ги на  k-м акти вном участке сле дует 
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из (2.39), (2.42)  
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G P M ν .     (2.43) 

 Пренебрегая в (2.43) чле ном, содержащим произв едение ошибок, прив едем 

его к ви ду: 

    4 1k k k k   G F η ,      (2.44) 

где k k kfF P  – номинальный век тор ускорения при ориен тации Pk; 

 k k k kfη M ν  – случ айный вектор аддит ивных ошибок век тора Fk. 

 Если все случ айные величины в (2.44) явля ются гауссовскими 

центриро ванными, то статист ические характеристики мультипли кативного и 

аддит ивного возмущений мо жно вычислить по форм улам:  

   0kM   , 
2 2

2 2

mk Pk
k

k km P


 
          (2.45) 

  0kM η ,  T 2 T

k k k k k k kM f 
   H η η M D M , 

где kD  – корреля ционная матрица век тора ошибок ориен тации kν . 

2.5 Модель управляемого движения КА 

Пусть инте рвал времени 0t t t    склады вается из пасси вного tk и 

активного k участков. Тогда с уче том линеаризации урав нений движения и 

вышеук азанных возмущений, мод ель управляемого движ ения примет следующий 

вид: 

 1
ˆ ˆˆ 1k k k k k k k k       X A X B F η S ,     (2.46) 

где T

kX – семимерный вектор состояния  1 2 3 4 k k k        i     T

k k k k kx x x x    X ; 

3

ˆ k

k

 
  
 

A 0
A

0 I
;   

k

k

ˆ
k

 
  
 

B 0
B

0 C
,     (2.47) 

3I  – единичная матрица размером 33; 
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B ,  (2.49) 
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C ,     (2.50) 

 0k k kt    .         (2.51) 
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Нетрудно видеть, что линеаризованная мод ель расщепляется на две 

сист емы. Первая из них опис ывает эволюцию откло нений параметров движ ения 

от номин альных в плос кости орбиты, а вто рая – эвол юцию параметров, 

характе ризующих положение плос кости орбиты в простр анстве. Это 

обстоят ельство позволяет гово рить о возмо жности раздельного син теза 

алгоритмов управ ления движением в плос кости орбиты и управ ления 

плоскостью орб иты. 

Прежде чем перейти к обсуж дению алгоритмов управ ления СМ, прив едем 

ряд соотно шений, которые сле дуют из опред еления параметров движ ения в 

плос кости орбиты. Заметим, что постоянные управляющие и возмущающие 

ускорения вызывают периодические составляющие в угловом отклонении и 

компонентах вектора Лапласа. Вековые составляющие присутствуют только в 

двух из них – угловом отклонении и скорости дрейфа.  

Введем в рассмо трение среднее угл овое отклонение: 

1 1 1 12 sink k k ky e       .       (2.53)  

При малых эксцентриситетах сре днее угловое откло нение практически 

совп адает с исти нным с точн остью до колеб аний, обусловленных 

эллипти чностью орбиты. Период колебаний совпадает с совп адает с пери одом 

обращения по опорной орбите. Если одной из це лей управления явля ется 

скругление орб иты, то сре днее угловое откло нение можно исполь зовать вместо 

k.  

С учетом (2.24) выражение (2.53) имеет вид: 

3 1
1 1

0

2 k
k k

x
y

r
 

    .       

откуда с учетом (2.25) находим 

 1 2
2

k
k k k ky y x y





    ,        (2.54) 

где   3

0

2 k
k k

x
y

r


   .       (2.55) 

Используя опред еления компонент век тора Лапласа x3k и x4k, тре тье и 
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четв ертое уравнения сис темы (2.25) мо жно привести к бо лее компактным: 

  3 1 0 3sink k k k kx r e x      ,       (2.56) 

  4 1 0 4cosk k k k kx r e x      ,       (2.57) 

откуда согласно (2.14) (2.15) и (2.24) получаем урав нение для эксцент риситета 

орбиты:  

 1 2 sink k ek k ke e A      ,       (2.58) 

где   
2 2

3 4ek k kA x x   ,  3

4

tg k

k

x

x





 .   (2.59) 

 В полученной мод ели управляемого возмущ енного движения КА 

компон ентами обобщенного век тора управления явля ются: 

- номин альная ориентация век тора тяги 0 ,0; 

- длител ьности активных учас тков  {k}; 

- знак ускорения от тяги (или уско рение от тя ги) {fk}; 

- длительности пассивных учас тков  {tk}; 

- колич ество коррекций N. 
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ГЛАВА 3. СИНТЕЗ АЛГОРИТМОВ УПРАВЛЕНИЯ ДВИЖЕНИЕМ 

ЦЕНТРА МАСС СМ 

 

В настоящей главе решается зад ача синтеза алгор итмов автономного 

управ ления движения цен тра масс СМ на эт апе его приве дения в окрес тность 

рабочей поз иции ЦМ и удержания СМ относительно ЦМ в процессе инспекции. 

Как бы ло показано в Главе 1, задача управ ления центра ма сс СМ на 

каж дом из эта пов в проц ессе обслуживания ЦМ на ГСО им еет свою спец ифику и 

дол жна решаться соответ ствующим алгоритмом управ ления. Таким обра зом, 

общий алго ритм управления заклю чается в последов ательном выполнении 

алгор итмов управления на эта пах приведения и удерж ания, как пока зано на рис. 

3.1. 

 

Рис. 3.1. Последовательность выпол нения алгоритмов управ ления СМ 
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3.1 Синтез алгоритмов управления на этапе перевода СМ в окрестности ЦМ 

 В данном разделе решается зад ача синтеза алгор итмов автономного 

управ ления движения цен тра масс СМ на эт апе его приве дения в окрес тность 

рабочей поз иции ЦМ, находящегося в известной позиции на ГСО. 

 Цель управ ления заключается в пере воде СМ из од ной заданной то чки 

пространства в дру гую с зада нной терминальной точн остью при миним альном 

значении крит ерия оптимальности с учетом ограничений. 

Для перевода СМ из од ной точки в дру гую в об щем случае треб уется 

определить колич ество коррекций, инте рвалы времени ме жду коррекциями, 

ориен тацию вектора тя ги и прира щения характеристической скор ости на каж дой 

коррекции с уче том терминальных требо ваний 

3.1.1 Алгоритм управления на этапе перевода СМ в окрестности ЦМ 

Как было показано в разд еле 2.5, линеаризованная мод ель (2.46) 

расщеп ляется на две подси стемы: Первая из них опис ывает эволюцию 

откло нений параметров движ ения от номин альных в плос кости орбиты; а вто рая 

– эвол юцию параметров, характе ризующих положение плос кости орбиты в 

простр анстве. Это обстоят ельство позволяет гово рить о реал ьной возможности 

разде льного синтеза алгор итмов управления в плос кости орбиты и управ ления 

плоскостью орб иты. Отметим, что мод ели коррекции накло нения, долготы 

восхо дящего узла и аргу мента перигея незав исимы, а по фо рме совпадают с 

мод елью задачи однопарам етрической коррекции, подр обно рассмотренной в 

[41]. 

Модель управляемого движения в плоскости орбиты принимает вид: 

 1 1k k k k k k k ku      x A x B S ζ , 1,k N     (3.1) 

где        
T

k k k xk yky v e ex ; вектор аддитивного возмущения представим в форме 

= +k k k kζ B ξ , где k – аддитивная ошибка исполнения коррекции; k – случайный 

вектор, возмущающий прогноз вектора состояния xk+1; вектор Sk содержит пер вые 

четыре элем ента вектора ˆ kS . В рам ках стохастического под хода все возму щения 
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(кроме Sk) явля ются гауссовыми с извес тными статистическими 

характер истиками. При этом: 

2 2M k k      , TM k k k
   η η H  , T TM =k k k k k k k+   ζ ζ B H B N V   (3.2) 

Введем в рассмо трение обобщенный век тор управления
  u t NU  и 

его допус тимую область
 

 ˆ = | ,    l

k kt t k =1,NU U где  , 1,ku u k N   – 

последовательность активных воздействий. Длительность активного участка k  

корр екции связана с мод улем ku  линейной зависи мостью
 k ku  , где  - 

коэффициент пропорциональности;  , 1,kt t k N  – последова тельность 

интервалов ме жду коррекциями (длите льности пассивных участ ков); l

kt и h

kt

нижнее и верхнее ограничение длительности k-го пассивного участка; 

 В начальный момент времени (k=1) элементы вектора отклонений 1x

заданы. Считается, что СМ находится в заданной точке, если после последней 

коррекции, элементы вектора 1Nx   удовлетворяет конечным требованиям, т.е. 

 

2 2

2
, ,  

x,N+1 y,N+1

N+1 m N+1 m m

o

e +e
y y v v e

r
         (3.3) 

В рамках линейно-квадратичного синтеза управления движением 

дискретной системы (3.1) оценки характеристической скорости и терминальной 

точности заменим квадратичными формами. В общем случае квадратичные 

оценки характеристической скорости и терминальной точности имеют вид 

T

0
1

N

k k k
k

J u u


 W и T

1 1 1N NJ   x λx соответственно. Для учета ограничений на 

траекторию относительного движения СМ и ЦМ введем в рассмотрение 

квадратичную функцию T

2
1

N

k k k
k

J


x Q x . Матрицы Wk,λ, и Qk – положительно-

определенные симметричные. Отметим, что в нашем случае управление uk скаляр, 

который можно трактовать как вектор размерности 1, поэтому использование 

квадратичной формы правомерно. При этом матрица W вырождается в скалярный 
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коэффициент w. Для решения задачи синтеза управления в линейно-квадратичной 

постановке вводится обобщенный критерий 

T T T

1 1
1

M ( u u )
N

k k k k k k N N
k

J w  


 
    

 x Q x x λx      (3.4) 

Для реш ения задачи оптима льного управления приме няется 

комбинированный ме тод оптимизации [50]. Иск омый вектор управ ления 

разбивается на две состав ляющие – прогр аммную и синтези руемую.  

Программной состав ляющей является последова тельность  t и чи сло 

коррекций  N. Для отыс кания программной состав ляющей можно прим енить 

необходимые усл овия оптимальности и числ енные методы. 

Синтезируемой состав ляющей является последова тельность u. Бл ок поиска  

u испол ьзует алгоритм линейно-кв адратичного синтеза оптима льного управления 

стохаст ической дискретной сист емы. Блок пои ска программной состав ляющей 

на каж дой итерации обращ ается к бл оку синтеза, в кот ором происходит 

опред еление коэффициентов обра тной связи лине йного закона, позвол яющего 

вычислять акти вные управляющие возде йствия каждой корре кцией. Очевидно, 

что синтез ируемая составляющая зав исит от програ ммной. Попутно в бл оке 

синтеза вычис ляется значение обобщ енного критерия J его состав ляющие. 

Значение J возвращается в проц едуру поиска прогр аммной составляющей. 

Про цесс поиска прогр аммной составляющей заканчи вается, если очер едная 

итерация не улуч шает предыдущее ее прибли жение. 

Блок-схема комбинированного метода оптимизации показана на рис. 3.2. 

 

 

 

 

 

 

Рис. 3.2. Комбинированный метод оптимизации 

Поиск программной составляющей управления 

(численный метод) 

Блок синтеза 

(последовательные приближения) 
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3.1.1.1 Алгоритм поиска программной составляющей 

Программной составляющей является последовательность длительностей 

пассивных участков tk, и число коррекций N. Принципиальным является 

ограничение длительности пассивных участков снизу. Это позволит учесть время, 

необходимое для подготовки к проведению динамических операций. Ограничение 

све рху скорее методи ческое, чем технич еское, позволяет искл ючить появление 

реш ений о дре йфе в нуж ном направлении с ма лой скоростью. Форм ально задачу 

опред еления моментов прове дения коррекций мо жно интерпретировать как 

зад ачу нелинейного программ ирования, решаемую числ енно. Теоретически это 

прием лемо, но вр яд ли прим енимо в автон омной системе управ ления. Дело в 

то м, что ни од ин из изве стных методов числе нного решения зад ачи нелинейного 

программ ирования в прин ципе не мо жет учесть фа кт влияния мом ента 

включения двиг ателя на эвол юцию параметров век тора состояния СМ, в 

резул ьтате чего бу дут выполняться беспо лезные итерации. В св язи с эт им в 

алго ритме автономного управ ления для формир ования программной 

состав ляющей следует исполь зовать знания, а не числ енные методы. Ин ыми 

словами, вы бор момента прове дения коррекции не дол жен противоречить 

осно вной цели управ ления, т.е. обесп ечению требуемой точн ости перевода СМ в 

цел евую точку при миним альном критерии оптимал ьности. 

Для пои ска начального прибл ижения  программной состав ляющей 

используем упрощ енную модель движ ения в плос кости орбиты, разработанную в 

работе [27]. В ее состав включаются уравнения эволюции среднего углового 

отклонения ky , скорости дрейфа kv  и эксцентриситета орбиты ke : 

0
1 ;

2 4

k k
k k k ky y v u

  

 
           (3.5) 

1 ;k k kv v u        1..k N    (3.6)  

2 2 0
1 2 cos ;

2

k
k k k k k k ke e c e c

 
 

 
     

 
     (3.7) 

где  fk – трансверсальное ускорение от тяги двигателя; 
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0

6 k k
k

f
u

V


   ;         (3.8) 

0sin
2

k
k kc e

 
  ;         (3.9) 

0 0

4 k
k

f
e

V 
  ;          (3.10) 

Для удобства отнесем длительности пассивного и активного участков к 

периоду обращения по номинальной орбите T0. В результате получаем уравнение 

эволюции среднего углового отклонения с безразмерными длительностями 

пассивного и активного участков: 

1
2

k
k k k k k k k

u
y y v t u v

 
    

 
      (3.11) 

где 0

06
k

k

V

f T



 . 

Уравнения (3.5) - (3.7) удо бно использовать для ана лиза траекторий 

алгор итмов управления в фаз овой плоскости. Уравнения (3.5) и (3.6) суть 

изве стные в меха нике соотношения ме жду расстоянием, скор остью и 

ускор ением и поэ тому синтез алгор итмов управления с пом ощью фазовой 

плос кости не предст авляет затруднений. Форм ально уравнение управ ляемой 

эволюции эксцент риситета с ни ми явно не связ ано, но она прояв ляется через 

управ ление скоростью дре йфа. Поэтому при исполь зовании фазовой плос кости 

необходимо учит ывать характер эвол юции эксцентриситета в завис имости от 

мом ента включения двига теля, так и от длител ьности активного учас тка. 

Задача управления эксцентриситетом многократно рассматривается в ряде 

источниках. Как описано в работе [27], существует три возможных способов 

управления эксцентриситетом и соответственно с ними сформулированы правила 

выбора длительности пассивных и активных участков: 

Изменение (увеличение или уменьшение) на максимально возможную 

величину в течение одного активного участка. 

Если эксцентриситет необходимо уменьшить, момент включения двигателя 
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коррекции следует вычислять по формуле: 

0
0 0

0

0.25 1 sign sin
2 2

k k k
k k k kt t T u n T

   



   
       

  
   (3.12) 

Если эксцентриситет необходимо увеличить: 

0
0 0

0

0.25 1 sign sin
2 2

k k k
k k k kt t T u n T

   



   
       

  
   (3.13) 

Целое число nk суть колич ество пассивных вит ков перед корре кцией, 

которое бу дет программной состав ляющей управления вме сто длительности 

пасси вного участка. 

Максимально возм ожное изменение эксцент риситета достигается ес ли 

длительность акти вного участка кра тна половине пер иода опорной орбиты. 

Иными словами: 

0

2
k k

T
m            (3.14) 

где mk – любое нечетное число. При этом эксцентриситет гарантированно 

убывает, если k ke e  . При этом можно оценить минимальное количество 

коррекций для устранения начального эксцентриситета e1 до предельно 

допустимого значения em: 

 1 1H m

k

e e
N

e

 
  

 
         (3.15) 

где: [.] –целая часть числа. 

Изменение эксцентриситета на заданную величину 

 При необходимо изменить эксцентриситет с величины ke  до величины 

*

1k ke e  , для простоты момент вклю чения двигателя выбир ается согласно (3.12) и 

(3.13). Для уменьшения эксцентриситета длител ьность активного уча стка 

вычисляем по фор муле: 
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     (3.16) 

Если эксцентриситет необходимо увеличить: 
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     (3.17) 

 Формулы (3.16), (3.17) вырождаются, если аргумент функции arcsin 

превосходит единицу. 

 Обеспечение постоянства эксцентриситета 

 Моменты включения ДУ определяются согласно (3.12), длительность 

активного участка должна удовлетворять неравенству: 

0 0
k k

k k kT m T m
 


 

   
      

   
      (3.18) 

где 
2

arcsin k
k

mk

e

e
 


. 

Если в начале коррекции эксцентриситет примерно равен нулю, то момент 

включения двигателя может быть любым. Чтобы эксцентриситет в резул ьтате 

коррекции не прев ысил заданного знач ения, например, 1k me e  , необходимо 

ограничить длительность активного участка и тем самым – приращение скорости 

дрейфа: 

0 0

ˆ ˆ
k k

k k kT n T n
 


 

   
      

   
       (3.19) 

где  ˆ arcsin m
k

m

e

e
 


, m me e  . 

Полученные завис имости определяют возм ожные способы управ ления 

эксцентриситетом, кот орые позволяют суз ить область пои ска начального 
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прибл ижения программной состав ляющей управления. Найденные результаты 

далее будем использовать при формировании начального приближения 

программной составляющей. 

Сначала пол учим  алгоритм пои ска начального прибл ижения  программной 

состав ляющей при чи сле коррекций не бо лее двух. Для эт ого применяется 

алго ритм фазирования при чи сле коррекции не бо лее двух. Поп утно 

сформулируем необх одимые и доста точные условия его примен имости. Затем 

попыт аемся получить  алгоритм пои ска  программной состав ляющей при 

произв ольном числе корр екций фазирования.  

Коррекция с одним активным участком. Алгоритм А-1. Отнесем 

начальные условия к моменту k=1 и положим N=1. Управление, обеспечивающее 

выполнение терминальных требований 1 1 0N Ny v    следует из (3.5), (3.6): 

0
2

k
k k k k k k

u
y v t u v

 
    

 
,       

0k kv u  .          

Решая эту систему уравнений относительно неизвестных tk и uk, получим  

k ku v  , 
k ku  ,       (3.20) 

2

kk
k k

k

vy
t

v
   .        (3.21) 

Необходимые условия применимости алгоритма: 

1) Скор ость дрейфа и угл овое отклонение в нача льный момент вре мени 

удовлетворяют условию 0k ky v  . 

2) Длител ьность пассивного учас тка, оказывается не ме нее ограниченной 

вели чины, т.е. l

k kt t . 

Если необх одимые условия примен имости выполнены, нах одим 

характеристическую скор ость V  и длител ьность процесса t: 

  k k k k kV f u f    ; k kt t         (3.22) 

Достаточные условия применимости алгоритма. 
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1) Термин альный эксцентриситет удовле творяет условию 1N me e   .  

 2) Длительность коррекции не превосходит заданного знач ения. 

Очевидно, что при прове дении одной корр екции расход рабо чего тела и 

длител ьность процесса опреде ляются только начал ьными условиями. 

Длител ьность приведения мо жет оказаться неприе млемой из-за чрез мерно 

большого пасси вного участка (нарушается ограничение   *

1

N

k k
k

t t 


  ). Кроме 

того, так как мом ент включения двиг ателя жестко опре делен условием (3.21), 

возможность изменения эксцентриситета в нужную сторону отсутствует. 

При проведении двух коррекций с одной стороны появл яется возможность 

уменьшения времени за счет увеличения сре дней скорости дрейфа, а с другой 

стороны – управления эксцентриситетом. 

Коррекция с двумя активными участками. Алгоритм A-2. На рис. 3.3 

показаны три вида фазовых траекторий коррекции на плоскости «угловое 

отклонение (y) – дрейф (v)». Начало 

координат соответствует целевой 

долготе СМ. Активным участкам 

соответствуют параболические 

отрезки траекторий.  

 Траектория типа “a” 

обеспечивает минимальную 

длительность процесса коррекции. 

Приращение скорости дрейфа должно 

быть определено с учетом 

ограничения на характеристическую скорость. При этом длительность первого 

пассивного участка должна быть минимально допустимой. 

 Траектория “b” имеет место в случаях, когда знаки углового отклонения и 

скорости дрейфа в начальный момент времени совпадают, либо СМ 

«проскакивает» линию переключения тяги раньше чем можно включить 

двигатель. Линия переключения образована двумя отрезками парабол, (активных 

 

       Рис.3.3. Траектории при N=2 

 

 

a

b

c

v

y
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участков), проходящих через начало координат (y-v). 

 Траектория типа “c” обеспечивает минимум характеристической скорости. 

Чтобы попутно снизить и длительность коррекции, последний пассивный участок 

должен быть минимально возможным.  

Параметры управления {tk,uk,k, k=1,2} в этих случаях можно найти 

аналитически, если не учитывать ограничение на терминальный эксцентриситет. 

Аналитическое решение дает основной алгоритм управления. Если его 

применение не позволяет выполнить условие по эксцентриситету, 

соответствующее решение используется как начальное приближение для 

численного поиска. 

Для нахождения {tk, uk,k, k=1,2} применяются следующий вспомогательный 

алгоритм. 

 Вспомогательный алгоритм A-2. Длительности обоих пассивных участков 

зададим равными 
1

нt  и 
2

нt  соответственно. Параметры управления найдем из 

уравнения  

2

2 2 2 2 2 0
2

н u
y t v u v

 
    

 
,       (3.23) 

где 1

2 1 1 1 1 1
2

н u
y y t v u v

 
    

 
;  2 1 1v v u  ;  2 2u v   .  

Квадратное уравнение (3.23) решаем относительно неизвестной переменной 

1u  с исключением абсолютных значений с помощью уравнения линии 

переключения. Вычисления осуществляем в такой последовательности: 

1) Положим , 
2 2

нt t ,  1 1 1 1 1 2, ,y v t v t   ; 

2)  Вычислим коэффициенты квадратного уравнения 

 1a   , 2 1 1b t v   ,  
2

1 1
1 1 2 1

2

v
c y t t v 


    ,

2 4d b ac   ; 

3) Если d<0, то уравнение соответствует траектории типа «c» когда 

приращения скорости дрейфа u1 и u2 имеют одинаковые знаки. При этом 

формально положим: 

н
11 tt 
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2

1 1
2 1 1 2 10;    ;   

2

v
a b t c y t t v 


      ;  

4) Вычислим управление  

1

1

,   0

,   0

d b
a

a
u

c
a

b

 



 
  


 ;  2 1 1u v u   . 

Алгоритм A-2 можно применить при любых положительных значениях t1 и 

t2. После определения параметров управления вычисляем терминальный 

эксцентриситет. Если он не превышает заданного значения, управление 

запоминается.  

Численный алгоритм управления N-2. Численный ме тод поиска 

управ ления используется тог да, когда поп ытка применить алго ритмы А-1 и (или) 

А-2 оказалась безуспешной. Численный метод заключается в пере боре величин u1 

на интервале 0 ,  u u u     , где 
0u  – знач ение, найденное с пом ощью одного из 

вспомог ательных алгоритмов, а u  –шаг поиска. Отметим, что в слу чае 

траектории ти па «с» знач ение 
0u  равно по мод улю начальной скор ости дрейфа. 

Длительность первого пасси вного участка вычи сляем согласно (3.15). На каждом 

шаге поиска моделируем уравнения движения для определения терминального 

эксцентриситета. Процесс прекра щается сразу, как тол ько терминальный 

эксцент риситет оказывается не бол ьше заданного. В прот ивном случае алго ритм 

возвращает пара метры управления, обеспеч ивающие минимально возм ожный 

терминальный эксцент риситет.  

Схема рабо чего алгоритма фазир ования по упрощ енной модели (3.5)-(3.7) 

показана на рис.3.4. Далее эт от алгоритм бу дем называть Д-алгоритмом 

фазирования. 
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Рис. 3.4. Блок-схема Д-алгоритма фазирования 

При числе коррекции больше двух существует 4 возможных типа 

фазовых траекторий,как показанные на рис.3.5 

 

Рис. 3.5. Варианты траектории при N > 2 

Рис. 3.5.а показывает траекторию с од ним участком раз гона до 

макси мально допустимой скор ости дрейфа, за кот орым следует уча сток 

ступенчатого тормо жения, которая соотве тствует процессу корр екции с то чки 

зрения мини мума длительности. Траектории с несколькими участками разгона 

(рис.3.5.б) менее предпочтительны так как средняя скорость движения будет 

меньше чем в первом случае и, следовательно, длительность процесса 

увеличивается. 

Рис.3.5.в показывает пример фаз овой траектории при миним изации 

характеристической скор ости. Такая траек тория не дол жна содержать уча стки 

Исходые данные 

Алгоритм A-2 

Алгоритм A-1 

Алгоритм N-2 
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разгона. Возм ожны также и траек тории с чередо ванием разгонов и тормо жений, 

а та кже с период ическим изменением зн ака скорости дре йфа вблизи нач ала 

координат как на рис. 3.5.г. 

Представляет инт ерес получение необх одимых условий сущест вования 

траектории то го или ин ого вида. Для этого в работе [27] формулированы 

необходимые условия оптимальности при торможении, которые определяют 

условия, которым должны удовлетворять координаты (yj, vj) и управление {uj, tj} 

(точнее – их целочисленные аргументы), чтобы при ступенчатом торможении 

достигался минимум времени приведения. При эт ом предполагается, что чи сло 

коррекций фикси ровано и последова тельности
 
 , , ,j ju t j k N , где k – момент 

начала участка торможения, заданы с точностью до целочисленных параметров. 

Оптимально в смысле быстродействия при торможении достигается при 

[27]: 

0
2

j

j j j j

v
y s v v           (3.24) 

где 
1

1

jн

j j j

j

v
s t s

v



  , 1 0Ns   .        (3.25) 

Попадание на границу области наилучшего быстродействия в режиме 

ступенчатого торможения осуществляется при длительности k-го пассивного 

участка задается следующим выражением: 

1 1

2

kk k k
k

k

vy s v
t

v
 

   , н

k kt t       (3.26) 

Длительности остальных пассивных участков равняются минимально 

допустимым значениям. 

Это и позволяет сформул ировать правило выб ора целочисленных 

парам етров алгоритмов управ ления эксцентриситетом, предло женных выше. 

Та к, на уча стке ступенчатого тормо жения целочисленные парам етры nk и mk, 

входящие в то или ин ое выражение длител ьностей пассивного и акти вного 

участков, дол жны выбираться та к, чтобы изме нение скорости дре йфа было бы 
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миним ально возможным, а длител ьность пассивного уча стка была бы бли зка к 

знач ению, вычисляемому согл асно (3.26). 

3.1.1.2 Алгоритм поиска синтезируемой составляющей 

 При синтезе оптимального управления системы (3.1) используется критерий 

оптимальности (3.4). 

Для поиска синтезируемой составляющей используется достаточное 

условие оптимальности для линейных дискретных стохастических систем при 

управлении по полным данным с квадратичным критерием качества. 

Оптимальное управление удовлетворяет рекуррентному соотношению [42]: 

   

 

1 1

1 1 1 1

min M / ,
k

k k k k k k
u

T

N N N N

R R u

R

 

   

   



x x x

x x λx
      (3.27) 

В работе [27, 50] было доказано, что функция будущих потерь  k kR x , 

удовлетворяющая (3.28), при оптимальном управлении 

k k k ku   L x d ,         (3.28) 

имеет вид 

   T T2k k k k k k k kR   x x λ x G x C        (3.29) 

Коэффициенты обратной связи kL  и компенсационные составляющие kd  

определяются следующими рекуррентными соотношениями: 

1 T

1k k k k k



L Γ B λ A ;  1 T

1 1k k k k k k



  d Γ B λ S G ; 

 2

1 1k k k k k k  T
Γ W B λ B ; 

T T T T T

1 1 1k k k k k k k k k k k k k k k k      λ Q A λ A L Γ L A λ B L L B λ A ;  (3.30) 

 T T

1 1k k k k k k k k   G A G λ S L Γ d ; 

  T T T

1 1 1 1Sp 2k k k k k k k k k k k kC C        V λ S λ S G S d Γ d  

1N λ λ ; 1 0N G ; 1 0NC   . 

Анализ вышеуказанных рекуррентных соотношений показ ывает, что в 

об щем случае коэффи циенты обратной св язи kL  зависят от вре мени и 
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статист ических характеристик мультипли кативного возмущения. Нал ичие 

система тических возмущений прив одит к изме нению только са мой структуры 

оптима льного управления, что выражается в появлении смещения kd , 

учитывающего систематические возмущения. 

Нетрудно видеть, что коэффи циенты обратной сви язи можно рассч итать по 

рекурр ентным соотношениям тол ько в том слу чае, если коэффи циенты 

уравнений (матрицы А и В) не зависят от управления uk. В на шем случае 

длител ьности активных учас тков τk, входящие в выражения коэффициентов 

уравнений, зависят от uk. Это обстоят ельство не позв оляет использовать 

изве стный алгоритм линейно-кв адратичного синтеза непосред ственно. Поэтому 

зд есь необходимо прим енить метод последов ательных приближений. Суть 

метода заключается в том, что если «заморозить» элементы матриц 

коэффициентов уравнений движения, тогда коэффициенты обратной связи и 

компенсационные векторы рассчитываем по вышеприведенным рекуррентным 

соотношениям. После этого их надо уточнить. Для эт ого численно интег рируем 

полную мод ель управляемого движ ения СМ (урав нения Ньютона) с уче том 

нецентральности гравита ционного поля Зем ли, притяжения Лу ны и Сол нца и 

давл ения солнечного све та. На каж дом шаге модели рования вычисляется но вое 

управление ku  и соответствующая ему длительность активного участка k . 

Попутно вычи сляем суммарное вр емя коррекции и характери стическую 

скорость. 

При использовании полной модели движения, на выходе блока синтеза мы 

получим уже готовую циклограмму процесса перевода СМ в требуемую точку в 

окрестности ЦМ. 

Блок-схема поиска синтезируемой составляющей показана на рис. 3.6. 
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Рис. 3.6. Блок синтеза 

В ряде публикаций, например [51, 52, 53], отмечали плохую сходимость 

метода последовательных приближений. А для управления сервисным модулем 

на ГСО в автономном режиме алгоритм синтеза должен быть максимально 

устойчивым. Следует ожидать, что сходимость метода последовательных 

приближений на прямую связана с удачностью начального приближения. Для 

обеспечения сходимости и стабильности метода будем применять 

вспомогательный алгоритм генерации начального приближения.  

Начальные условия, стат. 

характеристики 

возмущений, данные по 

СМ и ЦМ, терминальные 

требования и 

ограничения 

Выполнено достаточное 

количество итераций? 

Задать начальное приближение – последовательность управлений {u0
k} и 

вычислить последовательность {0
k},k=1…N 

В цикле по k=N…1 вычислить: 

- матрицы уравнений движения Ak, Bk, Sk,  

- коэффициенты обратной связи Lk 

- компенсационные векторы dk,  

- все матрицы и векторы, входящие в выражения функции будущих потерь 

и правых частей изопериметрических ограничений. 

 

В цикле по k=1…N моделировать полную модель движения (2.2) с 

вычислением управления. В результате получаем новое приближение 

длительностей активных и пассивных участков (с точностью до 

программируемых параметров).  

Текущая 

программная 

составляющая - 

число коррекций N 

и длительности 

пассивных участков 

{tk}, k=1..N 

Вычислить показатели качества и правые части 

изопериметрических ограничений. Возврать в блок поиска 

программной ставляющей 

Нет 
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3.1.2 Алгоритм генерации начального приближения 

 Предлагаемый алго ритм основан на ана лизе профиля оптим альной 

траектории, оцен ивает потребное колич ество коррекций и форму лирует правила 

назначения последовательностей активных и пассивных участков процесса 

управления движением центра масс  0

ku  и  0

kt , 1,k N . 

 Определение профиля траектории. Начальное прибл ижение искомого 

управ ления не дол жно противоречить выбра нному пользователем крит ерию 

оптимальности (вр емя или характери стическая скорость), нача льным условиям и 

ограни чениям. Для его генерации воспользуемся Д-алгоритмом фазирования. 

Действи тельно, алгоритм фазир ования позволяет сгенер ировать профиль 

траек тории, который соотве тствует принятому крит ерию оптимальности. 

Реш ение корректно ес ли начальный эксцент риситет можно ликвид ировать не 

бо лее чем при дв ух коррекциях орб иты. Если пе ред обращением к Д-алг оритму 

отключить пров ерку терминального эксцентр иситета, то на его вых оде мы 

пол учим профиль траек тории и управ ление  0

ku  и  0

kt , 1,k N , адекватные 

критерию оптимальности. 

 Оценка количества коррекций. Нижнюю оценку количества коррекций Nн 

потребного для достижения заданного терминального эксцентриситета дает 

формула (3.18). Иными словами: 

1 1H m

k

e e
N

e

 
  

 
         

где: [.] –целая часть числа. 

Правило назначения последовательности  0

ku и  0

kt . Начальное 

прибл ижение синтезируемой состав ляющей сформируем с уче том профиля 

траек тории. В си лу свойств алгор итма, на его вых оде может бы ть получена 

траек тория одного из тр ех профилей, показанных на рис. 3.3. Будем их 

трансфор мировать в траек тории, подобные тем что пока заны на рис. 3.5.  

Для траек тории минимума зат рат топлива (рис. 3.5.в) последний активный 
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участок примем рав ным предельно допуст имому 
В

Nu , а остальные распределим 

равномерно, 

где
В

Nu  - верхнее ограничение на величину последнего управляющего 

воздействия Nu , при котором заданная терминальная точность достигается 

автоматически, полученное в работе [50]: 

*2
min ,

N

yВ e

N N

N

u u




 

  
  

  

        (3.31) 

где arcsine N m
N

m

e
u

e







; *

y  - Среднеквадратическое отклонение (СКО) 

терминального углового отклонения;  - СКО ошибки исполнения коррекции. 

Тогда начальное приближение управления определяется по следующим 

формулам: 

0

1sgnB

N Nu u v  ,

0

10

1sgn
2

N

j

v u
u v

N


 


, 1, 1j N  .    (3.32) 

Длительности всех пассивных участков кроме первого зададим минимально 

допустимыми, а длительность первого участка вычислим по алгоритму 

оптимального торможения, которая вычисляется по рекуррентное соотношение 

(3.26). 

 0 H

j jt t , 2,j N ,        (3.33) 

0 1 1

1

,

- в противном   случае

H Ht t t
t

t

 
 


,      (3.34)  

где 
 0

1 2 1 1 1

1 2

y s v u v
t

v


 
   .       (3.35) 

Для вычисления S2 исполь зуется рекуррентное соотн ошение (3.25) и (3.26) 

при найд енной последовательности управ лений  0

ju согласно (3.32) и 

соответствующих ей отношениях 
1j

j

v

v


. 
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  Для траектории оптимального быстродействия (см. рис. 3.5.а) начальное 

прибл ижение участка тормо жения формируем анало гично предыдущему слу чаю, 

формально пол агая 
1 2, Дy y , 

1 2, Дv v , где 
2, Дy  и

2, Дv  – угловое отклонение и 

скорость дрейфа после первой коррекции по Д-алгоритму фазирования. 

Начальные параметры для первой коррекции принимаем полученными по 

алгоритму двухимпульсной коррекции. 

 

3.2 Синтез алгоритмов управления СМ на этапе инспекции 

В настоящем пункте решается задача синтеза алгоритмов автономного 

управления движения центра масс СМ на этапе инспекции, в течение которой 

необходимо удерживать его относительно положения ЦМ. Этап удержания 

относительного положения начинается после этапа приведения, когда СМ уже 

находится в окрестности ЦМ на геостационарной орбите. 

3.2.1 Постановка задачи управления на этапе инспекции 

Считается, что в начальный момент времени СМ находится в окрестности 

ЦМ, расстояние d между ними находится в заданных пределах, параметры орбит 

известны. Будем рассматривать случай инспекции, т.е. наблюдения за ЦМ в 

течение конечного отрезка времени, предполагая что совмещение плоскостей 

орбит СМ и ЦМ проведено на этапе приведения СМ в окрестность рабочей 

позиции ЦМ. Стабилизация положения СМ относительно цели осуществляется 

периодическими коррекциями большой полуоси и эксцентриситета.  

Современные требования к стабилизации ЦМ в окрестности номинальной 

долготы заданы прямоугольным параллелепипедом со сторонами 72×72×36 км, 

что соответствует максимальному отклонению по долготе и широте ±0.05О. 

Наиболее существенным возмущением движения в окрестности ГСО является 

ускорение от секториальных гармоник геопотенциала, приводящее к изменению 

периода обращения и, тем самым, к смещению КА вдоль орбиты по долготе 

(восток-запад) в плоскости орбиты. Эллиптичность орбиты (пусть даже 
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небольшая) вызывает колебания относительно средней точки рабочей позиции 

вдоль орбиты и вдоль радиуса. В случае размещения внутри рабочей области двух 

КА (СМ и ЦМ) указанные требования распространяются на каждый из них. Таким 

образом, при инспекции пассивного ЦМ необходимо стабилизировать СМ в 

рабочей области с учетом требования к расстоянию между ними. 

Процесс удержания представляет собой повторяющуюся 

последовательность пассивных и активных участков в режиме трехосной 

стабилизации СМ в орбитальной связанной системе координат. В данной работе 

рассматривается ограниченная задача удержания СМ в плоскости средней орбиты 

без коррекций наклонения. 

Требуется синтезировать алгоритм проведения коррекций удержания СМ 

относительно ЦМ – периодичность коррекций (интервалы времени) и закон 

вычисления величин приращений характеристической скорости от двигателей с 

учетом возмущений. Напомним, что векторы состояния СМ и ЦМ (параметры их 

орбит) оцениваются автономной навигационной системой с точностью, 

соответственной требованиям радионавигационного плана Российской Федерации 

2019 г. [56]. 

На основе изложенного техническая задача управления удержанием СМ 

относительно ЦМ формулируется следующим образом: Требуется определить 

интервалы между коррекциями удержания, величины приращений 

характеристической скорости на каждой из коррекций удержания, которые 

обеспечивают принадлежность вектора состояния объекта х(t) заданному 

множеству Gx(t) с учетом ошибок прогноза относительного движения и 

исполнения коррекций в течение времени наблюдения. 

3.2.2 Анализ неуправляемого движения СМ относительно ЦМ 

Характер пассивного относительного движения в зависимости от начальных 

условий можно установить, обратившись к уравнению углового движения (2.20) 

при 0Rk Tkg g    . Преобразуя сумму членов этого уравнения, содержащих 

тригонометрические функции, получим: 
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1

0

4 sin cos
2 2

k k
k k k k k

t
v e

T

 
  

 
      

 
.     (3.36) 

Если периоды обращения обоих КА равны, то 0kv  и 

1 4 sin cos
2 2

k k
k k k ke

 
  

 
     

 
.      (3.37) 

Нетрудно видеть, что угловое отклонение колеблется с амплитудой 

max 4 ke  . Точки экстремума отклонения имеют место при 2    и 3 2 . 

Характер движения вдоль радиус-вектора также колебательный, что следует из 

уравнения (2.16) 

1 sin cos 2k k k k k kr a b d            (3.38) 

где 0 0

0

2
6

k k k k

r r
d r v

n



      .      (3.39) 

Наибольшее отклонение вдоль радиус-вектора имеет место в апоцентре, а 

наименьшее - в перицентре:  

2 20

3

B

k k k

r
r v a b


      , 

2 20

3

H

k k k

r
r v a b


        (3.40) 

Амплитуда радиальных колебаний при этом равна 0m kr r e  . Амплитуда 

колебаний вдоль орбиты составит 04m kl r e  . Иными словами, в линейных 

единицах измерения амплитуда колебаний вдоль орбиты в четыре раза больше 

амплитуды вдоль радиуса и определяется лишь ее эллиптичностью. 

Уравнение эволюции углового расстояния между СМ и ЦМ найдем, 

раскрыв с помощью (3.36) соотношение 1 1 1k S k T k       , где индекс «S» 

соответствует наблюдателю (СМ), а «T» - цели (ЦМ). В результате 

1

0

4sin cos cos
2 2 2

k k k k
k k k Sk Sk Tk Tk

t
v e e

T

  
    

    
         

    
  (3.41) 

где k Sk Tkv v v    - относительная скорость дрейфа. Преобразуя выражение в 

квадратных скобках, получим 

1

0

4 sin cos
2 2

k k k
k k k k k

t
v e

T

 
    

 
    

 
    (3.42) 
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где ke  – разность эксцентриситетов СМ и ЦМ; 

  2 2 2 cosk Sk Tk Sk Tk Sk Tke e e e e      ; 
sin sin

cos cos

Sk Sk Tk Tk
k

Sk Sk Tk Tk

e e
tg

e e

 


 





 (3.43) 

Таким образом, характер движения вдоль орбиты в данном случае такой же 

(гармонические колебания) с амплитудой равной 4 ke  или, в линейных величинах 

02 kl r e  . Амплитуда колебаний зависит от эксцентриситетов обеих орбит. 

Аналогичный результат получается и при рассмотрении относительного 

движения вдоль радиус-вектора 

0
1 02 sin cos

3 2 2

k k
k k k k

r
r v r e

 
 




 
      

 
     (3.44) 

Если плоскости орбит обоих КА совпадают, то существует четыре 

основных типа траекторий относительного движения. Траектории показаны на 

рис.3.7 построены в координатах модели (3.42):  - среднее угловое расстояние 

между КА, v  - скорость дрейфа СМ относительно ЦМ. 

 

Рис.3.7. Типы траекторий относительного движения 

Траектория типа 1 вырождена в точку на оси 0v  . Этот случай имеет 

место если периоды обращения СМ и ЦМ, эксцентриситеты их орбит совпадают. 

Это значит, что СМ и ЦМ находятся на одной и той же орбите и на одинаковой 

высоте. Траектория типа 2 соответствует случаю, когда периоды обращения СМ и 

ЦМ совпадают, но эксцентриситеты их орбит различны. Амплитуда угловых 
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колебаний пропорциональна разности эксцентриситетов и, как показано выше, 

составляет 4 ke . Траектория типа 3 имеет место, когда эксцентриситеты орбит 

равны, но периоды обращения различны. Наконец, траектория типа 4 

соответствует случаю разных периодов и эксцентриситетов. В этом случае СМ 

движется относительно ЦМ по эллипсу с подвижным центром. 

Сформулируем теперь общие требования к параметрам орбиты СМ, 

наблюдающего за ЦМ. Отметим, что возможны два способа размещения СМ 

относительно ЦМ. В первом случае СМ расположен либо за ЦМ, либо впереди 

него. Во втором случае реализуется относительная траектория облета ЦМ. Пусть 

minD  и maxD - минимально и максимально допустимые расстояния между 

наблюдателем и целью. Тогда в первом случае следует ограничение сверху на 

разности эксцентриситетов орбит СМ и ЦМ  max min 0/ 8Be D D r   . При этом 

номинальное угловое расстояние между СМ и ЦМ равно  max min 0/ 2nomu D D r   . 

Данный случай может быть реализован при идеальном совпадении периодов 

обращения СМ и ЦМ. Поэтому значение 
Be  является оценкой сверху. В рамках 

первого способа коррекции удержания должны быть нацелены на минимизацию 

разности эксцентриситетов. Предельная траектория относительного движения 

показана на рис.3.8. 



72 

 

 

Рис. 3.8. Предельная траектория относительного движения в случае СМ 

расположен впереди ЦМ 

Во втором случае (облетная траектория, показанная на рис.3.9) имеет 

диапазон, которому должен принадлежать эксцентриситет. С одной стороны, из 

ограничения на минимальное расстояние minD  с учетом амплитуды колебаний 

вдоль радиуса имеем 
min 02Нe D r  . С другой стороны ограничение на maxD  

приводит к ограничению на эксцентриситет сверху (максимальная амплитуда 

колебаний имеет место вдоль орбиты) 
max 04Вe D r  . Для реализации второго 

варианта СМ выводится, например, в апогей орбиты, имеющей период обращения 

ЦМ, с обеспечением условий 0nomu  ; eН Вe e    .  
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Рис. 3.9. Облётная траектория относительного движения 

При реализации двух рассмотренных способов размещения СМ 

относительно ЦМ, любой маневр ЦМ приведет к нарушению ограничений по 

дальности. 

3.2.3 Алгоритм управления на этапе инспекции 

Ниже предлагается метод управления движением, основанный на 

доступности полного вектора состояния СМ и ЦМ при условии постепенной 

ликвидации рассогласования эксцентриситетов их орбит. 

В п.3.2.2 была получена следующая формула для определения разности 

эксцентриситетов СМ и ЦМ (3.43): 

 2 2 2 cosk Sk Tk Sk Tk Sk Tke e e e e       

Геометрическая интерпретация уравнения (3.44) для ke  представлена на 

рис. 3.10: 
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Рис. 3.10. Геометрическая интерпретация отклонения эксцентриситетов 

Как видно из рис.3.10, величина ke  может служить мерой отличия Ske  от 

Tke . Другими словами, уменьшая ke  мы уравниваем эксцентриситеты орбит 

сближаем Sk , Tk , и, как следствие, управляем гринвичской долготой СМ. 

Можно показать, что для эффективного устранения разности 

эксцентриситетов следует выбирать длительность пассивных участков между 

коррекциями равными 

  0 0.25 1 sign
2

k k
k k k kt T n u

 



         ,    (3.45) 

где km  – целое положительное число; 

sin sin

cos cos

Sk Sk Tk Tk
k

Sk Sk Tk Tk

e e
tg

e e

 


 





 . 

При оговоренных условиях имеем оценку снизу количества включений ДУ, 

потребного для устранения начальной разности эксцентриситетов 1e  до 

величины me  1 / 1e m mN e e e        , где [.] -целая часть числа. 

Из системы (2.20)-(2.23) выделим уравнения, описывающие эволюцию 

среднего углового расстояния и периода обращения (скорости дрейфа), учитывая 

в них ошибки реализации управляющего воздействия при корректировании 

среднего углового расстояния. После преобразований эти уравнения принимают 

вид 
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, 1,k N   (3.46) 

где индекс “k” соответствует моменту включения двигателя коррекции; ku  - 

приращение скорости дрейфа, обусловленное работой ДУ; k - 

мультипликативная ошибка реализации корректирующего воздействия ku  ; N - 

количество коррекций; 
yk , k - случайные аддитивные возмущения, которые 

были рассмотрены в 2.4. Коэффициенты rb  и sb  вычисляются по формулам. 
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где rrg , rsg - проекции гравитационного возмущающего ускорения; msrg , mssg

- проекции осредненного на интервале t  возмущающего ускорения от 

гравитационных полей Луны и Солнца. 

Из системы (3.46) перепишем уравнения управляемого движения 

наблюдателя и неуправляемого движения цели в следующем виде, где индекс «S» 

соответствует наблюдателю (СМ), а «T» - цели (ЦМ): 
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, 1,k N     (3.48) 

 После этапа приведения, расстояние между СМ и ЦМ маленькое по 

сравнению с расстояниями до Земли и Солнца и Луны, поэтому можно считать, 

что: 

 ;Ss Ts Sr Trb b b b           (3.49) 

Вычитая (3.47) и (3.48) с учетом (3.49) получаем модель движения СМ 

относительно ЦМ в следующем виде: 
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где: k Sk Tky y y  ; k Sk Tkv v v  ; 
yk Syk Tyk    ; vk Svk Tvk     

Система (3.50) легко приводится к более удобному виду, а именно 

  1 1k k k k k k ku    x A x B ξ         (3.51) 

где    
TT

, ;  ,k k k k yk ky v   x   ξ . 

1

0 1

k

k

t 
  
 

A ;
1

k

k

t 
  
 

B         (3.52) 

Формально, система (3.51) имеет такую же форму, как в (3.1). Аналогично 

задаче приведения, здесь для оценки качества процесса удержания используется 

обобщенный критерий оптимальности в форме (3.4): 

T T T

1 1
1

M ( u u )
N

k k k k k k N N
k

J w  


 
    

 x Q x x λx       

При решении задачи оптимального управления в этом случае так же 

применяется комбинированный метод оптимизации. Отличие только в том, что в 

уравнении (3.51) отсутствует вектор систематических возмущений. Поэтому в 

законе управления теперь нет компенсационной составляющей, т.е. 

k k ku  L x           (3.53) 

Рекуррентные соотношения для вычисления коэффициенты обратной связи 

kL в этом случае имеют такую же форму, как в (3.30). Нужно отметить, что в 

рекуррентных соотношениях теперь используются векторы и матрицы из (3.52). 

В нашем случае, при инспекции заранее техническое состояние цели не 

известно, поэтому длительность процесса инспекции и число коррекций не 

определены. В данной ситуации воспользуемся понятием установившегося 

режима. Это допущение позволяет вычислять коэффициенты обратной связи 

закона управления по рекуррентные соотношения (3.30) формально полагая N=1, 

и пересчитывают их перед проведением каждой коррекции. При этом проводим 

ликвидацию разности эксцентриситетов и скоростей дрейфа на каждой 

коррекции. 

Чтобы вычислить управление поставим матрицы Ak и Bk из (3.52) в (3.30), 
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положим k=N=1. Для простоты опускаем индекс k в уравнениях. Учитываем, что 

матрица λ симметричная, имеет вид: 
11 12

12 22
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    (3.55) 

Поставить (3.54) и (3.55) в (3.53) получаем закон управления: 
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Введем обозначения 22 12
1 2

11 11

,
 

 
 

  . В итоге получаем закон управления 

коррекции в следующем виде: 
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(3.57) 

 Пассивные участки рассчитываются по уравнению (3.45). 
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ГЛАВА 4. ИМИТАЦИОННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ УПРАВЛЕНИЯ 

ДВИЖЕНИЕМ ЦЕНТРА МАСС СМ НА ЭТАПАХ ПРИВЕДЕНИЯ В 

ОКРЕСТНОСТЬ РАБОЧЕЙ ПОЗИЦИИ ЦМ И УДЕРЖАНИЯ 

ОТНОСИТЕЛЬНО ЕГО 

 

 Классическим инструментом формирования и исследования облика 

системы управления КА является имитационное моделирование [54, 55]. 

Реализацией облика рассматриваемой системы является программно-

моделирующий комплекс (ПМК), обеспечивающий имитацию процесса ее 

функционирования с учетом особенностей внешней среды. 

 Имитационное моделирование рассматриваемой в работе сложной системы 

создано с помощью проблемно-ориентированного программного языка. В составе 

ПМК включаются разработанные в данном исследовании модели и алгоритмы 

управления движением СМ и ЦМ. 

 Данная гл ава содержит опис ание созданного ПМК, а та кже результатов 

прове дения с его пом ощью вычислительных экспер иментов для 

предвар ительной оценки статист ических характеристик точн ости 

обеспечиваемых разрабо танными алгоритмами автон омного управления. 

 В данной работе проведено моделирование как для случая с идеальным 

управлением, так и статистическое моделирование при заданных статистических 

характеристиках случайных величин. 

4.1 Описание программного комплекса 

 Для моделирования управляемого возмущенного движения СМ на этапах 

приведения в окрестность рабочей позиции ЦМ и удержания его относительно  

ЦМ создан многофункциональный программный комплекс, предназначенный для 

отработки элементов прототипа автономной системы управления. Комплекс 

создан как инструмент отработки алгоритмов автономного управления в рамках 

решения рассмотренной в работе задачи. Программный комплекс имеет 
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модульную архитектуру, схема которой показана на рис 4.1. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис 4.1. Структурная схема ПМК 

Как показаны на рис. 4.1, в ПМК, блоки модели рования функционирования 

борт овых систем СМ, ЦМ и возде йствия внешней ср еды создаются незав исимо 

от яд ра. В них моделируются различные алго ритмы работы систем КА и 

создаются модели внешних воздействий разл ичной точности. При 

модели ровании в ядре можно применить любую созданную модель той или иной 

бортовой системы КА для конкр етной динамической операции. Моделирование 

возму щений осуществляется с помощью одной из созданных моделей и 

требуемой точности расчёта. 

Модуль истинного движения позволяет моделировать движение КА с 
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учетом детерминированных и случайных возмущающих воздействий, таких как 

- несферичность гравитационного поля Земли; 

- гравитация Луны и Солнца; 

- давление солнечного света; 

- ошибки тяги ДУ; 

- ошибки ориентации вектора тяги ДУ; 

- ошибки навигационной системы. 

 Модуль интер фейса пользователя и мод уль визуализации предна значены 

для взаимод ействия с опера тором и слу жат для уста новки параметров 

модели рования и отобр ажения результатов моделирования. 

 Такая архитектура ПМК позволяет исследовать различные алгоритмы 

управления. В текущей версии ПМК реализуются алгоритмы перевода СМ в 

окрестность рабочей позиции ЦМ и удержания СМ относительно ЦМ в процессе 

инспекции. 

На основе этой архитектуры был разработан комплекса с использованием 

объектно-ориентированного подхода. 

Пользовательский интерфейс ПМК показан на рис. 4.2. Отсюда пользователь 

может задавать все необходимые параметры моделирования, проводить 

моделирование и сохранять полученные результаты в файлах.  

Модуль визуализации отображает результаты моделирования в виде 

графиков и таблиц, как показано на рис. 4.3. 
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Рис. 4.2. Пользовательский интерфейс ПМК 

 

Рис. 4.3. Графики и таблицы эволюции параметров орбиты 

4.2 Исходные данные и варианты моделирования 

При моделировании этапов приведения СМ в окрестность рабочей позиции 

ЦМ и удержания СМ относительно ЦМ используются следующие исходные 

данные. 
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4.2.1 Этап приведения СМ в окрестность рабочей позиции ЦМ 

Для этапа приведения используются следующие исходные данные: 

- дата старта – 01.01.201912:00:00 UTC; 

- Опорная орбита: ГСО; 

- Параметры СМ: 

+ масса: 2500 кг;  

+ тяга ДУ: 1 Н; 

+ Удельный импульс: 1600 с. 

Начальные параметры орбиты СМ:  

+ долгота: 92.50; 

+ период обращения: 85796 с; 

+ эксцентриситет: 0.0005; 

+ истинная аномалия: 00;  

+ наклонение орбиты: 0.10; 

+ долгота восходящего узла: 00. 

Терминальные условия алгоритма управления: 

- требуемая долгота 950; 

- отклонение долготы ≤ 0.05°; 

- отклонение периода обращения ≤5 с; 

- эксцентриситет орбиты≤ 0.0004; 

Технические ограничения: 

- 
1 12lt   часов; 6l

kt   часов; 2,k N ;  

- максимальное время сближения 10 суток. 

В данной работе проведено моделирование как для случая с идеальным 

управлением, так и статистическое моделирование, когда ошибки имеют 

следующие характеристики: 

- СКО определения координат – 10м; 

- СКО определения скорости – 0.1м/с; 

- СКО разброса модуля тяги – 0.5%; 
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- СКО ошибки ориентации тяги – 0.5°; 

4.2.2 Этап удержания СМ относительно ЦМ 

Для этапа удержания используются следующие исходные данные: 

- дата старта – 11.12.201900:00:00 UTC; 

- Опорная орбита: ГСО; 

- Параметры СМ: 

+ масса: 2500 кг;  

+ тяга ДУ: 1 Н; 

+ Удельный импульс: 1600 с.  

Начальные параметры орбиты СМ:  

+ радиус перицентра:42150.26012 км; 

+ эксцентриситет: 0.000325; 

+ аргумент широты: 54.990; 

+ аргумент перицентра: 00; 

+ наклонение орбиты: 0.050; 

+ долгота восходящего узла: 600. 

Начальные параметры орбиты ЦМ:  

+ радиус перицентра:42150.93311км; 

+ эксцентриситет: 0.000315; 

+ аргумент широты: 550; 

+ аргумент перицентра: 00; 

+ наклонение орбиты: 0.050; 

+ долгота восходящего узла: 600. 

Длительность процесса удержания: 30 суток. 

Технические ограничения: 

- 6l

kt   часов; 1,k N ;  

Проведено моделирование как для случая с идеальным управлением, так и 

статистическое моделирование, когда ошибки имеют характеристики, согласные 

радионавигационному плану 2019 Российской федерации для условий 
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выполнения ряда ответственных динамических операций как сближение КА [56]: 

- СКО определения координат – 1м; 

- СКО определения скорости – 0.1м/с; 

- СКО разброса модуля тяги – 0.5%; 

- СКО ошибки ориентации тяги – 10 угл. мин.; 

4.3 Pезультаты моделирования 

4.3.1 Этап приведения СМ в окрестность рабочей позиции ЦМ 

При помощи алгоритма генерации начального приближения, алгоритм 

синтеза субпоптимального управления сходится. Результаты моделирования в 

случае идеальной навигации подтверждают, что конечная точность по 

географической долготе, скорости дрейфа и эксцентриситету выполняется. По 

результатам моделирования можно подтвердить, что оптимальное число итерации 

равно 4. Графики фазового портрета и сходимости алгоритма показаны на рис. 4.4 

и рис. 4.5. 

      

Рис. 4.4. Фазовый портрет процесса 

приведения 

Рис. 4.5. Сходимость алгоритма синтеза 

В ходе работы алгоритма управления было выработано  

оптимальное управление, состоящее из трех коррекций. Длительности каждой 

участки показаны в следующей таблице. 
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Таблица 1: длительности пассивных и активных участков оптимального 

управления 

k tk (c) τk (c) 

1 123753.6 7726.3 

2 37692.0 4569.1 

3 24264.7 1290.3 

 

В результате моделирования при идеальном управлении и навигационной 

системе были получены следующие результаты процесса приведения: 

- время приведения – 199296 с (≈ 2,3 суток); 

- среднее угловое отклонение: -0.0160; 

- отклонение скорости дрейфа: 0.0036 град/об; 

- эксцентриситет: 0.000322 

При этом характеристическая скорость для приведения СМ в окрестность 

рабочей позиции ЦМ составляет 5.43 м/с. 

На рис. 4.6-4.8 изображены эволюции параметров орбиты в течение 

процесса коррекции. На этих рисунках видно, что скорость дрейфа и отклонение 

долготы сходятся к нулю, а терминальное значение эксцентриситета не 

превышает ограничение. 
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Рис. 4.6. Эволюция отклонения географической долготы 

 

Рис. 4.7. Эволюция скорости дрейфа 

 

Рис. 4.8. Эволюция эксцентриситета 

Для оценки влияния случайных факторов на терминальную точность 

приведения была проведена серия статистических экспериментов, где к 

рассмотренным выше начальным условиям были добавлены случайные факторы. 

Результаты распределения отклонений конечных параметров процесса 
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приведения от случая с идеальным управлением и навигацией представлены на 

рис. 4.9 - 4.11. 

 

Рис. 4.9. Гистограммы распределения отклонений долготы 

Статистические характеристики отклонений по долготе в виде 

математического ожидания (МО) и среднеквадратического отклонения (СКО): 

– МО: -0.01650; СКО: 0.00580. 

 

Рис. 4.10. Гистограммы распределения скорости дрейфа 
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Статистические характеристики скорости дрейфа: 

– МО: 0.0027 град/об; СКО: 0.0057 град/об.  

Или в пересчете в отклонении периода: 

– МО: -0.64 с; СКО: 1.36с. 

 

Рис. 4.11. Гистограммы распределения эксцентриситета орбиты СМ 

Статистические характеристикиэксцентриситета СМ: 

– МО: 0.0003225; СКО: 2.9∙10-6. 

4.3.2 Этап удержания СМ относительно ЦМ 

Как было сказано ранее, алгоритм удержания был разработан с 

предположением, что существует установившийся режим. Результаты 

моделирования с учетом возмущения нецентральности гравитационного 

потенциала Земли, притяжения Луны и Солнца, мультипликативной ошибки 

управления при идеальной навигационной системе на 30-ти суточном интервале 

времени подтверждают наличие установившегося режима. 

На рисунке 4.12 показано относительное движение СМ от ЦМ в плоскости 

OXY АГЭСК в течение 30 суток. Точка (0, 0) на графике соответствует 

положение ЦМ, кривая линия – эволюция движения СМ относительно ЦМ на 

плоскости OXY АГЭСК. Квадратные точки на этом рисунке отражают 
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проведение коррекции. Центральная часть рисунка 5.9 в увеличенном масштабе 

показана на рис.4.13 и  наглядно подтверждает наличие установившегося режима. 

 

Рис. 4.12. Относительное движение СМ от ЦМ в плоскости OXY АГЭСК 

 

Рис. 4.13. Относительное движение СМ от ЦМ в плоскости OXY АГЭСК в 

установившемся режиме 

 На рис. 4.14 видно, что разность эксцентриситетов орбит СМ и ЦМ 

стремится к нужной величине (от 0.54∙10-7 до 0.93∙10-7 в установившемся режиме). 

Согласно расчету в пункте 3.2.2, для того чтобы расстояние между СМ и ЦМ 
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находилось в пределах  20м,80мd , разность эксцентриситетов орбит СМ и 

ЦМ не должна превышать 2.37∙10-7. 

 

Рис. 4.14. Эволюция разности эксцентриситетов орбит СМ и ЦМ Δe∙106 

 На рис. 4.15 показано, что разность скоростей дрейфа СМ и ЦМ стремится к 

нулю. 

 

Рис. 4.15. Эволюция разности скоростей дрейфа СМ и ЦМ Δν∙103, град/об 

На рис. 4.16-4.18 показаны эволюции относительной скорости и расстояние 
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между СМ и ЦМ по времени. На рис.4.18 показано расстояние между СМ и ЦМ в 

установившемся режиме, откуда видно, что расстояние между КА меняется в 

пределах от 24 до 55 м. 

 

Рис. 4.16. Эволюция относительной скорости между СМ и ЦМ 

 

Рис. 4.17. Расстояние между СМ и ЦМ по времени 
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Рис. 4.18. Расстояние между СМ и ЦМ в установившемся режиме 

Для оценки влияния случайных факторов на расстояние между СМ и ЦМ в 

процессе удержания была проведена серия статистических экспериментов, где к 

рассмотренным выше начальным условиям были добавлены случайные факторы. 

По результатам статистического моделирования с ошибками работы 

системы навигации построен график разбросов минимального и максимального 

расстояния между СМ и ЦМ в установившемся режиме, как показан на рис. 4.19. 

Во всех испытаниях, расстояние между СМ и ЦМ в установившемся режиме 

находится в пределах от 19.1 до 82.0 м. 
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Рис. 4.19. Разбросы минимального и максимального расстояния между СМ и ЦМ 

в установившемся режиме 

4.4 Анализ результатов моделирования 

 Анализ полученных результатов моделирования, проведенного в 

соответствии с вышеперечисленными исходными данными можно сделать вывод 

о том, что разработанный алгоритм генерации начального приближения способен 

создать начальное приближение, которое обеспечивает сходимость алгоритма 

решения задачи синтеза субоптимального управления на этапе приведения СМ в 

окрестность рабочей позиции ЦМ к оптимальному. С помощью этого алгоритма, 

разработанный алгоритм управления СМ может обеспечить точность и 

устойчивость процесса приведения СМ в окрестность рабочей позиции ЦМ. 

Алгоритм удержания СМ относительно ЦМ может обеспечить требования по 

точности реализации процесса инспекции. 

 Более детальный анализ полученных характеристик точности в результате 

моделирования каждого этапа приведен ниже: 

 Этап приведения СМ в окрестность рабочей позиции ЦМ: на этом этапе 
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определяющими характеристиками качества управления являются 

среднеквадратические отклонения от требуемых терминальных значений периода 

обращения, географической долготы и эксцентриситета орбиты. Результаты 

статистического моделирования показывают, что по отклонениям периода, 

географической долготы центр масс КА и эксцентриситета орбиты с 

вероятностью не ниже 0.997 находится в области, соответствующей требованиям, 

т.е.: 

- по отклонению долготы: [mλ-3σλ, mλ+3σλ,] = [-0.0340, 0.0010]; 

- по скорости дрейфа: [mν-3σν, mν+3σν,] = [-0.0144, 0.0198] град/об; или по 

отклонению периода обращения: [-4.72, 3.44] с; 

- по эксцентриситету: [me-3σe, me+3σe,] = [0.000314, 0.000331]. 

 Этап удержания СМ относительно ЦМ: Наиболее важным результатом 

моделирования этапа удержания СМ относительно ЦМ является тот факт, что во 

всех полученных реализациях существует установившийся режим, в котором 

центр масс СМ гарантированно находился в пределах допустимых расстояний, в 

пределах от 19.1 до 82.0 м от центра масс ЦМ, в длительном промежутке времени. 
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

 

 Cформулирована актуальная задача разработки алгоритмов автономного 

управления движением центра масс сервисного модуля системы обслуживания 

геостационарных спутников свиязи на этапах его приведения в окрестность 

рабочей позиции целевого модуля и удержания относительно него с учетом 

детерминированных и случайных возмущений, вызываемых нецентральностью 

гравитационного поля Земли, ускорением от Солнца и Луны, давлением света, а 

так же ошибками реализации тяги двигательной установки и ошибками 

навигационной системы. 

 Цель поставленной задачи заключается в нахождении алгоритмов 

формирования циклограмм управления двигателями коррекции на этапах 

приведения СМ в окрестность рабочей позиции ЦМ и удержания относительно 

него непосредственно на борту СМ, решены как задачи синтеза оптимального 

стохастического управления по полным данным. 

В работе получена линеаризованная модель движения центра масс КА, 

используемая при синтезе оптимального управления на этапе приведения СМ в 

окрестность рабочей позиции ЦМ, разработана новая линеаризованная модель 

движения СМ относительно ЦМ для синтеза оптимального управления на этапе 

удержания СМ относительно ЦМ. 

Алгоритм синтеза оптимального управления разработан на основе 

комбинированного метода оптимизации, при котором вектор управления 

разделяется на синтезируемую и программируемую составляющие. Программной 

составляющей является количество коррекции и длительности пассивных 

участков, для нахождения которых применяются численные методы. 

Синтезируемой составляющей является последовательность управлений.  

На этапе приведения синтезируемая составляющая определяется методом 

последовательных приближений, сходимость которого напрямую связана с 

удачностью начального приближения. Для обеспечения сходимости и 
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стабильности алгоритма управления разработан новый вспомогательный 

алгоритм генерации начального приближения. 

В первый проведен анализ неуправляемого движения СМ относительно 

ЦМ. По результатам анализа сформированы ограничения на разность 

эксцентриситетов орбит и разность среднего отклонения долготы между СМ и 

ЦМ, которые необходимо обеспечить в процессе удержания. 

На этапе удержания синтезируемая составляющая определяется с 

предположением, что при удержании существует установившийся режим. 

Длительности пассивных участков определяются по условиям ликвидацию 

разности эксцентриситетов орбит СМ и ЦМ перед проведением каждой 

коррекции. При этом разработан новый алгоритм удержания СМ относительно 

ЦМ в процессе инспекции. 

Разработан программный комплекс, реализующий все рассмотренные 

алгоритмы. Программный комплекс построен с использованием объектно-

ориентированного подхода и имеет модульную структуру. 

Результаты моделирования рассмотренных алгоритмов управления 

подтвердили наличие установившегося режима на этапе удержания СМ 

относительно ЦМ и работоспособность разработанных алгоритмов на этапах 

приведения и удержания. Полученные оценки точности автономного управления 

движением центра масс СМ на этапах его приведения в окрестность рабочей 

позиции ЦМ и удержания относительно него с учетом ошибок работы 

навигационной системы подтвердили возможность обеспечения требуемых 

требований по точности реализации рассмотренных этапов функционирования 

СМ при обслуживании геостационарных спутников свиязи. 

Основные положения диссертационной работы, выносимые на защиту: 

- математические модели управляемого движения центра масс СМ системы 

обслуживание геостационарных спутников свиязи и модель движения СМ 

относительно ЦМ с учетом случайных и неслучайных возмущений, вызываемых 

естественными факторами, ошибками работы элементов системы управления; 

- алгоритм генерации начального приближения в задаче синтеза 
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субоптимального управления движением центра масс СМ комбинированным 

методом оптимизации; 

- алгоритм автономного управления движением центра масс СМ на этапе 

его приведения в окрестность рабочей позиции ЦМ; 

- алгоритм удержания СМ относительно ЦМ в процессе инспекции; 

- программно-математический комплекс отработки системы автономного 

управления движением центра масс СМ по данным бортовой системы навигации; 

- результаты моделирования автономной системы управления движением 

центра масс СМ, подтверждающие возможность обеспечения требуемой точности 

в процессе обслуживания с использованием разработанных алгоритмов 

автономного управления. 
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СПИСОК СОКРАЩЕНИЙ И УСЛОВНЫХ ОБОЗНАЧЕНИЙ 

 

АГЭСК – абсолютная геоцентрическая экваториальная система координат 

ДУ – двигательная установка 

ГСО – геостационарная орбита 

КА – космический аппарат 

МО – математическое ожидание 

НОО – низкая околоземная орбита 

ОСК – орбитальная система координат 

ПМК – программно-моделирующий комплекс 

СКО – среднеквадратическое отклонение 

СМ – сервисный модуль 

ЦМ – целевой модуль 
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