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В настоящей работе предложен алгоритм управления относительным движением нано-

спутников с использованием плазменных двигателей на абляционном принципе. Рассматрива-

ется кластерный запуск двух 3U кубсатов на низкие околоземные орбиты. Предложенный алго-

ритм управления на основе прямого метода Ляпунова обеспечивает устранение относительного 

дрейфа и позволяет достичь заданного относительного расстояния между двумя аппаратами. В 

работе проведено исследование управляемого относительного движения с учетом ограничений 

плазменного двигателя и с учетом ошибок редко обновляемых данных об орбитальном движе-

нии, получаемых на основе двустрочных орбитальных элементов. Получены оценки параметров 

траектории относительного движения в зависимости от параметров системы, которые позволяют 

получить представление о достижимых характеристиках такой миссии группового полета.  

В настоящей работе используются уравнения Хилла-Клохесси-Уилтшира, которые описы-

вают относительное движение двух спутников, летящих по близким околокруговым орбитам в 

центральном поле тяготения Земли [1,2]. Рассматривается опорная орбитальная система коорди-

нат, начало которой находится в точке O, которая движется по круговой орбите с радиусом 𝑟0 и 

угловой скоростью 𝜔 = √
𝜇

𝑟0
3   , 𝜇 – гравитационный параметр Земли. Оси координат изображены 

на рисунке 1: Ось Oz направлена из центра Земли, ось Oy сонаправлена с вектором кинетиче-

ского орбитального момента и направлена по нормали к плоскости орбиты, а Ox дополняет 

тройку до правой. Для координат вектора относительного положения спутников 

 𝒓 =  𝒓𝟐 − 𝒓𝟏 = (𝑥, 𝑦, 𝑧) можно записать следующую систему уравнений Хилла-Клохесси-Уилт-

шира: 

 {

𝑥̈ = −2żω,            

ÿ = −yω2,            

z̈ = 2ẋω + 3zω2.

 (1) 

Cистема (1) имеет следующее решение: 

 {

𝑥(𝑡) = −3𝑐1𝜔𝑡 + 2𝑐2𝑐𝑜𝑠𝜔𝑡 − 2𝑐3𝑠𝑖𝑛𝜔𝑡 + 𝑐4,

𝑦(𝑡) = 𝑐5𝑠𝑖𝑛𝜔𝑡 + 𝑐6𝑐𝑜𝑠𝜔𝑡,                                   

𝑧(𝑡) = 2𝑐1 + 𝑐2𝑠𝑖𝑛𝜔𝑡 + 𝑐3𝑐𝑜𝑠𝜔𝑡.                       

 (2) 

Здесь 𝑐1 −  𝑐6 – константы интегрирования, которые можно получить с помощью началь-

ных условий. В общем случае, траектория относительного движения (2) представляет собой эл-

липтическую спираль. Из выражений (2) видно, что −3𝑐1𝜔𝑡 – слагаемое, отвечающее за относи-

тельный дрейф спутников, величина 𝑐1 определяет скорость относительного дрейфа, то есть от-

носительная траектория двух спутников будет замкнута только при 𝑐1 = 0. Относительный 
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дрейф приводит к изменению положения центра мгновенного эллипса, по которому движется 

один аппарат относительно другого. За мгновенный эллипс принимается траектория, которая 

получается из (2) с учетом нулевого относительного дрейфа 𝑐1 = 0. Параметр траектории 𝑐4 для 

удобства можно назвать относительным сдвигом траектории, которая при пересчете с текущими 

начальными условиями определяет положение центра эллипса. Пример траекторий с ненулевым 

относительным дрейфом и ненулевым относительным сдвигом для замкнутой траектории пока-

зан на рисунке 1. 

 

Рисунок 1 – Примеры относительных траекторий для демонстрации параметров относительного сдвига 𝑐4  

и относительного дрейфа −3𝑐1𝜔𝑡 

В настоящей работе предполагается, что вектор тяги двигательной установки всегда ори-

ентирован с помощью системы ориентации спутника вдоль трансверсали к траектории или в 

противоположном направлении, то есть вектор ускорения имеет ненулевую составляющую 

только по оси Ox, а две остальные равны нулю 𝑢𝑦 = 𝑢𝑧 = 0. С использованием прямого метода 

Ляпунова [3] в работе предложено такое управление относительным движением, которое обес-

печит устранение дрейфа и достижение параметра относительного сдвига 𝑐4 требуемого значе-

ния 𝑐4̃: 

𝑢𝑥 = −𝑘𝑐1 − 3𝜔
2∆𝑐4,      (3) 

где 𝑘 > 0, ∆с4 = 𝑐4̃ − с4. 

В работе предполагается, что с помощью двустрочных элементов орбиты можно вычис-

лить радиус-вектор 𝑹0 и скорость аппаратов 𝑽0 в инерциальной системе координат в некоторый 

момент времени обновления элементов орбиты 𝑡0, а ошибки определения распределены со-

гласно нормальному закону с нулевым математическим ожиданием и заданной ковариационной 

матрицей. 

Для управления движением рассматривается применение плазменного двигателя на абля-

ционном принципе VERA, созданного для кубсатов в МИФИ [4]. Плазменный двигатель, уста-

новленный на наноспутнике Святобор-1 формата 3U кубсат, изображен на рисунке 2. В состав 

двигателя входит конденсаторная батарея малого размера, полый пластиковый цилиндр из по-

лиформальдегида, имеющий канал вдоль продольной оси, вокруг которого намотан соленоид. В 

результате разряда по поверхности канала внутри цилиндра происходит абляция пластика и пре-

образование его в плазму, которая нагревается протекающим током и с высокой скоростью ис-

текает из открытого торца канала, ионизированная часть плазмы после этого дополнительно 
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ускоряется в магнитном сопле, сформированном соленоидом. Таким образом, космический ап-

парат получает импульс, который используется для управления движением. 
 

 

Рисунок 2 – Испытания плазменной двигательной установки наноспутника Святобор-1 

Предложена следующая модель управляющего ускорения, которая учитывает особенности 

работы двигателя VERA. Для зарядки конденсаторов требуется время, поэтому двигатель спо-

собен выдавать импульсы с заданной периодичностью 𝛥𝑇, при этом управляющее ускорение за 

время разряда 𝛥𝑡 фиксировано Uдвиг. Согласно алгоритму управления (3) рассчитывается тре-

буемое управляющее ускорение 𝑢𝑥
треб

 
, а реализованное управление имеет следующий вид: 

𝑢𝑥 = {
Uдвиг ∙ 𝑠𝑖𝑔𝑛 (𝑢𝑥

треб

 
) , |𝑢𝑥

треб
| ≥ Uдвиг,

0,                              |𝑢𝑥
треб

| < Uдвиг.
 (4) 

Приведем пример результатов моделирования управляемого движения двух спутников на 

высоте 400 км, с учетом ограничений, которые соответствуют параметрам двигателя VERA. Ре-

альный двигатель имеет длительность разряда менее 0.1 мс и во время него создает тягу порядка 

10 Н, генерируя за один разряд импульс 0.87 мНс. В рамках математического моделирования 

предполагалось, что двигатель работает непрерывно на протяжении всего шага интегрирования, 

равного 1 с, развивая тягу в 0.87 мН. Таким образом, согласно математической модели тяга за 

один разряд создает тот же импульс, что и реальный двигатель. Период между последователь-

ными импульсами двигателя составляет минимум 40 с. Среднеквадратические ошибки измере-

ния параметров орбитального движения взяты за 250 м по положению и 0.01 м/c по скорости. 

При моделировании управляемого относительного движения учитывались данные об орбиталь-

ном движении согласно расчетам по двухстрочным элементам орбиты, обновляемым раз в 12 

часов, а также учитывались ограничения двигателя, описанные моделью (4). 

На рисунке 3 сверху справа и слева изображены значения параметров с1 и с4 от времени, 

которые моделируются согласно расчетам бортового компьютера согласно ошибкам определе-

ния орбитального движения. На рисунке 3 снизу представлена зависимость реальных перемен-

ных с1 и с4 от времени, которые получаются в результате моделирования фактического относи-

тельного управляемого движения наноспутников. Исходя из результатов моделирования можно 

сказать, что фактические с1 и с4 находятся в пределах для относительного дрейфа примерно 

2000-3000 м, а для сдвига центра относительного эллипса 100 км.  

В результате численного исследования с помощью метода Монте-Карло (рис. 4) было по-

лучено, что для отклонений параметра относительного сдвига траектории с4 для этих же ошибок 

измерений медиана максимальных значений составляет 65 км, а медиана средних значений 11 
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км. Следует заметить, что при заданных параметрах системы алгоритм управления не приводит 

значения с1 и с4 к заданным околонулевым значениям, однако относительное движение стано-

вится ограниченным, что необходимо для миссий группового полета. 
 

 

Рисунок 3 – Графики зависимости параметров 𝑐1 и 𝑐4 моделируемых и реальных 

от времени при времени между импульсами в 40 секунд 
 

 

Рисунок 4 – Диаграмма размаха значений среднеквадратичных отклонений 𝑐4  

от величины ошибки измерений орбитального положения 𝜎 
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