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Аннотация

Всё большую роль в последнее время по освоению ближнего и дальнего космоса начинают приоб-
ретать исследования с помощью малых космических аппаратов. В этой связи можно определённо 
говорить о целой индустрии малой космической техники, проблемах её создания, применения, 
запуска и эксплуатации. К настоящему моменту имеется большой арсенал ракет-носителей раз-
личного класса, накоплено большое количество конверсионной ракетной техники, позволяющих 
прямым или попутным способом обеспечить не только  доставку малой космической техники на 
рабочие орбиты, но и выполнять контрольные и другие функции за базовыми космическими ап-
паратами различного назначения. 
В данной работе рассматривается проблема относительного движения малых космических аппа-
ратов с учётом их компоновки на платформе выведения и параметров отделения. В качестве ре-
шения предложен алгоритм нахождения оптимальной компоновки аппаратов на платформе и 
моделирование их отделения и последующего движения. Обоснован выбор возмущающих факто-
ров, которые используются при моделировании орбитального движения. Приведены результаты 
компоновки и графики относительного положения платформы выведения и малого космического 
аппарата, относительного положения двух отделившихся аппаратов на заданном промежутке 
времени. Представлено моделирование движения отделившегося аппарата вблизи международ-
ной космической станции.

Keywords

Small spacecraft; carrier rocket; 
launch platform; second order 
surfaces; accommodation; 
moments of inertia; balancing 
mass; local extremum; probability 
estimate; expected value; 
grouping number; target 
placement function for a given 
center of mass; convex polyhedra; 
inspection of objects; the plane of 
the orbit; speed maneuver.

Abstract 

Recently, the study of the near and far space with the help of small spacecraft has become more important. 
In this regard, we can definitely talk about the whole industry of small space technology, the problems of its 
creation, application, launch and operation. Today we have a large arsenal of carrier rockets of various class-
es, numerous conversion rocket technologies  has been accumulated, allowing, directly or indirectly, to en-
sure not only the delivery of small space technology to working orbits, but also to perform control and other 
functions for basic spacecraft of various purposes.
This paper addresses the problem of the relative motion of small spacecraft, taking into account their layout 
on the launch platform and separation parameters. As a solution, an algorithm is proposed for finding the 
optimal layout of devices on the platform and modeling their separation and subsequent movement. The 
choice of perturbing factors that are used in the simulation of orbital motion is substantiated. The results of 
the layout and graphics of the relative position of the launch platform and the small spacecraft, the relative 
position of the two separated vehicles at a given time interval are given. The modeling of the movement of 
the separated apparatus near the international space station is presented.
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Введение

В настоящее время распространена практика попутных за-
пусков космических аппаратов (КА), а именно групповой запуск 
малых космических аппаратов (МКА) или попутный вместе с 
«большим» КА. При данных способах выведения возникает ряд 
задач, которые необходимо решить на этапах проектирования: 
выбор параметров отделения, включающих положение на плат-
форме выведения, начальная скорость и направление отделе-
ния, дальнейшая схема движения, обеспечение манёвра сближе-
ния. 

Для решения описанных задач в данной работе рассматри-
вается проблема относительного движения малого космическо-
го аппарата с учётом его размещения на базовом космическом 
аппарате. В качестве решения предложен алгоритм поиска оп-
тимальной компоновки группы МКА на базовой платформе. 
Проведён анализ движения отделившегося аппарата при раз-
личных способах отделения и начальных скоростных импуль-
сов. 

В предложенных методах и алгоритмах используются сле-
дующие предположения: 1) движение происходит в централь-
ном ньютоновском поле тяготения без учёта влияния атмосфе-
ры; 2) рассматриваемые орбиты близки к круговым; 3) тяга 
двигательной установки КА не ограничивается, т. е. задача рас-
сматривается в импульсной постановке; 4) встреча реализуется 
проведением ряда манёвров сближения, каждый из которых 
включает импульс тяги и следующий за ним участок полёта по 
кепплеровой траектории.

Алгоритм решения задачи компоновки
К отсекам в ракетной и космической технике (летатель-

ным аппаратам, космическим аппаратам) предъявляется ряд 
требований, выполнение которых зависит от размещения обо-
рудования, приборов и агрегатов /1,2, 3,4, 6,9,10,16,19,23/.

В частности, обеспечение устойчивости и управляемости 
накладывает ограничения на положение центра масс и величи-
ны моментов инерции отсеков /5,6,7,8,9,17/.. В задании на про-
ектирование отсека определены потребные координаты центра 
масс отсека и их допустимые отклонения по осям, а также требо-
вания к моментам инерции отсека.

Положение центра масс отсека определяется заданной сте-
пенью статической устойчивости изделия и зависит от разме-
щения оборудования, приборов и агрегатов в отсеке следующим 
образом:
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где  Yc  - вектор центра масс отсека; Ui  - вектор центра 
масс размещаемого объекта; mi - масса размещаемого объекта; п 
- число объектов размещения.

Ограничения на положение центра масс задаются в виде

F c z c( - ) -Y Y δ ≤ 0  ,                   (2)

где Yz  - вектор потребного положения центра масс отсека; 
F c z( - )Y Y - функция, определяющая допустимое отклоне-

ние центра масс; δA- величина допустимого отклонения.
Для некоторых типов, например, космических аппаратов 

высокой оперативности задаются ограничения на моменты 
инерции. Наиболее распространено требование равенства мо-
ментов инерции относительно осей ОХ и ОУ (в декартовой систе-
ме координат ОХУZ)
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где Ei
, yi , zi   - координаты центра масс микроспутника; 

Jzi , Jуi - собственные моменты инерции микроспутника.
В некоторых случаях особенности полета космического ап-

парата накладывают ограничения на центробежные моменты 
инерции
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где ∈J — допуск на сумму центробежных моментов инер-
ции, определяющий степень совпадения главных осей инерции 
отсека с осями космического аппарата.

Выполнение ограничений по центровке и моментам инер-
ции  может быть достигнуто размещением балансировочных 
грузов, в нашем случае размещением микроспутников на базо-
вом космическом аппарате. С учетом этого требования (2) ... (4) 
можно свести к определению координат положения микроспут-
ников и их массы. При этом груз размещается, как правило, на 
периферии зоны размещения, т. е. его положение задано грани-
цей поверхности отсека космического аппарата, а переменными, 
определяющими его массу, являются координаты размещения 
компонуемых микроспутников и агрегатов /11, 12, 14, 15, 18, 19, 
20, 21, 22/.

Балансировочная масса, обеспечивающая заданное поло-
жение центра масс отсека космического аппарата, определяется 
выражением
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где: UA  - вектор размещения балансировочного груза;
G - множеств точек, принадлежащих зоне размещения.
Точка установки балансировочного груза лежит на прямой, 

проходящей через требуемый и действительный центры масс 
отсека, и максимально приближена к границе зоны  (Балансиро-
вочный груз максимально приближен к границе отсека рис.(1).
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Здесь: 
mb - масса балансировочного груза, 
 (x ,y ,z )Ub b b b  - вектор его положения.

Если ось ОХ пересекает отсек, то точка установки баланси-
ровочного груза лежит в одной из плоскостей ХОУ (рис.2) или 
ZОХ. Для сохранения заданного положения центра масс груз мо-
жет быть разделен на две взаимно уравновешенные части.
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Выполнение условия  (4)   требует установки балансиро-
вочного груза
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где: сU - вектор размещения балансировочного груза;

       G - множеств точек, принадлежащих зоне размещения.
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максимально приближен к границе отсека рис.(1).
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Рис. 1. Установка балансировочной 
массы при смещении центра масс 
отсека

Fig. 1. Installation of the balancing mass 

Рис. 2. Установка балансировочных масс 
при изменении центробежных моментов 
инерции

Fig.  2. Installation of balancing masses when 
h i  t if l t  f i ti

Рис. 1. Установка балансировочной массы при смещении центра масс отсека
Fig. 1. Installation of the balancing mass when the center of mass of the
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Рис. 2. Установка балансировочных масс при изменении центробежных 
моментов инерции

Fig.  2. Installation of balancing masses when changing  
centrifugal moments of inertia

m
J

R l l
J

R l l
J

R l lb
xy

x y

yz

y z

zx

z x

= = =2 2 2
,                     (7)

где  Jxy , J yz , Jzx >— центробежные моменты инерции 
отсека; 

lx , ly , lz  — направляющие косинусы прямой, проходя-
щей через начало координат, на которой размещен груз; R - рас-
стояние от начала координат до точки установки груза,
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ly , l
z

 определяются аналогично.
Знаки направляющих косинусов подбираются таким обра-

зом, чтобы выполнялось условие mb >0. Это возможно, если 
Jxy , J yz , Jzx  < 0, в противном случае размещение груза приве-

дет к тому, что два момента инерции сведутся к нулю, а третий 
- удвоится. Целесообразно выбирать направление установки 
груза таким образом, чтобы удваивался центробежный момент, 
наименьший по модулю. Для его уравновешивания устанавли-
вается дополнительный балансировочный груз

m J Rb yz i= − / 2
,                              (9)

где Ri — расстояние от центра масс изделия до точки уста-

новки груза,
Jxy  ≤ J yz  ≤ Jzx .                        (10)

Масса mb   размещается на прямой, определяемой направ-
ляющими косинусами

lx = 0;   l ly z
= =1 2/ .   (11)

В тех случаях, когда требования простоты монтажа и де-
монтажа отсека приобретают особо важное  значение, их можно 
учесть при размещении микроспутников /13,16,17,18,20,21,23/.

Эксплуатационные затраты могут быть выражены количе-
ственно как функция параметров размещения. Например, для 
оценки работ при многократной замене оборудования подходит 
соотношение:

Z P
P

m R m Ro

jj

n

j j i i
i I j

( ) ( ) ( )U = +










= ∈

∑ ∑
1

U Uj i
,            (12)

где: Z ( )U  — относительные трудовые затраты; 
Po  - ресурс космического аппарата;
Pj  - ресурс микроспутника j; 
mj - массы микроспутников (в случае больше одного); 
Ri , Rj  - расстояние от места установки микроспутника до 

монтажного люка;
п - число микроспутников; 
I

j
-  множество номеров устройств, мешающих демонта-

жу.
Функция (12) пропорциональна сумме работ по перемеще-

нию микроспутников при демонтаже и повторных установках с 
учетом числа перемещений.

Процесс установки микроспутников и прокладки кабелей 
требует обеспечить зазоры между внешними устройствами и 
свободное перемещение оборудования к месту установки. Для 
реализации требований к сборке целесообразно при формали-
зации  решении задачи автоматизированного размещения опи-
раться на опыт проектировщика (т.е. использовать диалоговый 
режим).

Следуя выше изложенному, можно улучшая (во всяком слу-
чае не ухудшая) основные характеристики космического аппа-
рата, (например, массово-центровочные, эксплуатационные и 
др.) осуществить запуск микроспутника. 

Моделирование движения МКА и вывод 
параметров отделения

Для исследования движения отделившегося МКА применя-
лась линеаризованная модель относительного движения в 
предположении центральности гравитационного поля притя-
жения, которая в скалярной форме записывается в виде [1]

 
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y x y
z z
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− − =

+ =
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

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
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2 3
1

2
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2
3

ω α

ω ω α

ω α

,

,

,

   (13)

где x, y, z – координаты в объектно-центрической системе 
координат,
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ω
µ

=
ra

3  – угловая скорость объекта на данном расстоянии от 
центра притяжения,

α α α1 2 3, ,  – проекции возмущающих и управляющих ускорений,

ось х сонаправлена с вектором скорости платформы выве-
дения, а ось у направлена в радиальном направлении от центра 
притяжения.

Решая уравнения (1) при нулевых правых частях получим
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Так как модель линеаризованная, рассматриваем движе-
ние только в плоскости орбиты.

В зависимости от конечных условий манёвра отделения 
разделим скоростные импульсы на два типа: координатный ма-
нёвр и скоростной манёвр. Первый предполагает отделение за 

заданный промежуток времени в заданную точку, а второй отде-
ление за заданное время с обнулением вектора скорости. Для 
удобства представим данные манёвры в виде линейных уравне-
ний с коэффициентами (табл. 1)

Таблица 1. Манёвры отделения
Table 1. Maneuver Branch

Координатный манёвр Скоростной манёвр
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Для обеспечения мягкого подхода к заданной точке необхо-
димо приравнять представленные выше векторы, что в общем 
случае неосуществимо. Учитывая это, примем условие (15) сона-
правленности векторов координатного и скоростного манёвров

∆

∆

∆

∆

V
V

V
V

y

x

y

x

= 



, (15)

что обеспечит подлёт в окрестность заданной точки с ми-
нимальным вектором скорости.

Подставив соответствующие выражения скоростных им-
пульсов из таблицы 1 в (15), получим

1 5 6 3 6 00 0 0 0− ( )( ) − − ( ) + ( )( ) =cos cos sin .ω ω ω ωT x Ty x T y T (16)

Из (15) следует

1 0− ( ) =cos ,ωT (17)

откуда ω πT k k= =2 0 1( ; )  на основании того, что об-
щее время подлёта не ограничивается, а  продолжительность 
манёвра сближения не превышает периода обращения по орби-
те

5 3 6 00 0− ( )( ) + ( ) −( ) =cos sin .ω ω ωT x T T y (18)
Видно, что при y x0 00 0= ≠,  условие (18) не выполня-

ется, так как
5 3 0− ( ) ≠cos .ωT
Это соответствует нахождению МКА и платформы выведе-

ния на одной и той же круговой орбите на некотором угловом 
расстоянии друг от друга, что маловероятно. При 
y x0 00 0≠ =,  имеем особую точку, для которой T = 0 . Для 

других начальных положений (18) можно записать в виде

x
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T T
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Важно отметить, что скоростной манёвр в общем случае не 
является сближающим. Используя условие обнуления вектора 
скорости в конечный момент времени T, получим

 x T y T( ) ( )= = 0

x T x
T T

T
y( ) = −

− ( )( )
− ( )0 0

6
4 3
ω ω

ω

sin
cos

,

y T y
T

( ) =
− ( )

0

4 3cos
.

ω

(20)

Отсюда следует, что относительное расстояние в конечный 
момент времени такого манёвра по абсолютной величине мень-
ше начального при всех ωT , за исключением 
ω πT k k= =2 0 1( ; ) , при которых оно равно начальному. 
Также очевидно, что в области разных знаков x y0 0, скорост-
ной манёвр не являются сближающим, так как сближение про-
исходит только по координате у.

Результаты

Из множества допустимых решений и удовлетворяющим 
условию (3) и наложенным требованиям по центровке случай-
ным образом отберём координаты точек, в которые поместим 
центры масс МКА. Затем, отсортируем (рис. 3) полученный мас-
сив по возрастанию в соответствии с и получим
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   (21)

где x y zi
j

i
j

i
j( )* ( )* ( )*, ,  - случайно выбранные координаты 

центра масс для i-ого МКА на j-ом номере отбора,
X Y Zi

j
i

j
i

j( )* ( )* ( )*, ,  - значения положения центра масс 
группы МКА на j-ом номере отбора,

n*  - количество случайно отобранных координат.

Рис. 3 Отобранные точки до и после сортировки
Fig. 3. Selected points before and after sorting

Необходимо задаться некоторой областью δ , при попада-
нии в которую алгоритм остановится. В зависимости от требуе-
мой точности δ бывает различной. Выбрав значения коорди-
нат центра масс, попавших в область δ , по индексу j номера 
отбора получим координаты каждого МКА. Рассчитанные коор-
динаты положения центров масс МКА на платформе являются 
исходными данными для моделирования отделения.

Проведено моделирование отделения МКА от платформы 
выведения при использовании координатного манёвра с тор-
мозным импульсом в конечной точке (рис. 4). Конечная точка в 
каждом случае находится на расстоянии 500 м от начала систе-
мы координат, но варьировалось направление отделения 

График для сближения с платформой выведения при ис-
пользовании координатного манёвра с тормозным импульсом в 
конце участка траектории выглядит аналогично графику, изо-
бражённом на рис.2, только зеркально отражённым. Приведём 
график сближения, отображающий зависимость относительной 
дальности от времени манёвра (рис. 5)

Рис. 4.  График зависимости затрат характеристической скорости от 
направления отделения и времени исполнения манёвра

Fig.  4.  Dependency graph of the cost of the characteristic speed from the direction 
of separation and the execution time of the maneuver
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Рис. 5.  График зависимости относительной дальности от времени манёвра и 
затрат характеристической скорости

Fig.  5.  Graph of the relative distance from the time of maneuver and the cost of the 
characteristic speed. 

Приведём результаты моделирования на основе (20) сбли-
жения МКА с платформой выведения при использовании соче-
тания координатного и скоростных манёвров, причём МКА не 
касается с платформой, а подходит в область <<Eqn0083.eps>> 
от начала координат. Подписи линий уровня обозначают время 
проведения манёвра.

Рис. 6.  График линий уровня зависимости начального положения МКА и 
времени манёвра

Fig.  6. Graph of the lines of the dependence of the initial position of the ICA and the 
time of maneuver

Приведём затраты характеристической скорости для не-
скольких стартовых точек
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Выводы

В работе представлены методы и алгоритмы решения за-
дач попутного запуска МКА с целью инспектирования космиче-
ских объектов в условиях их функционирования. Предложен 
алгоритм поиска оптимальной компоновки группы МКА на 
платформе выведения (или базовом КА) с выдачей координат 
положения каждого МКА. Рассмотрены манёвры отделения и 
сближения МКА с платформой. 

При анализе результатов моделирования различных ма-
нёвров можно сформулировать следующие рекомендации:

• манёвры параллельные вектору скорости платформы 
являются менее затратными по характеристической 
скорости (рис.2);

• при уменьшении времени проведения манёвров 
(меньше 1000 с) влияние направления отделения 
(сближения) влияние направления отделения (сбли-
жения) незначительно (рис.2);

• при увеличении времени проведения манёвра затра-
ты характеристической скорости, очевидно, уменьша-
ются, но траектория движения становится криволи-
нейной (рис.3);

• по затратам характеристической скорости скоростной 
манёвр и координатный с тормозным отличаются сла-
бо, в следствие невозможности попадания в требуе-
мую точку при скоростном манёвре;

• если требуется совершить длительный манёвр (более 
1000 с) предпочтительнее скоростной манёвр (ско-
ростной вместе с координатным);

• если требуется совершить быстрый манёвр предпоч-
тительнее традиционный координатный манёвр с 
тормозным импульсом в конце участка движения.
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