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Синтез номинальных траекторий переориентаций малоразмерного 
космического аппарата при отказе одного канала управления*

Введение

В  настоящее время широкую популярность 
приобрели малоразмерные космические аппара-
ты (МКА) микро- и нанокласса (микроспутники 
и, в особенности, наноспутники). Такой класс 
космических аппаратов (КА) стал популярным 
благодаря тому, что их создание и проектиро-
вание, по сравнению с более крупными КА, не 
требует значительных финансовых и временных 
затрат, при этом позволяет провести летные ис-
пытания как отдельных систем, так и новых 
технических решений в условиях космического 
пространства прежде, чем применять их в до-
рогостоящих космических миссиях. По данным 
Интернет-ресурса https://www.nanosats.eu/ [1] по 
состоянию на 01.01.2023 среди запущенных МКА 
нанокласса лидируют наноспутники формата 
CubeSat (1960 из 2138), что объясняется унифици-
рованной модульной конструкцией МКА.

Для выполнения большинства космических 
миссий необходимо обеспечить требуемую ори-
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ентацию и переориентацию КА. Задача переори-
ентации КА в различных постановках рассмо-
трена в целом ряде работ [2—17]. Однако во всех 
этих работах она решается при условии штатно-
го (нормального) функционирования исполни-
тельных органов управления. Кроме этого, стоит 
отметить, что при формировании номинальной 
программы управления угловым движением КА, 
особенно в оптимизационной постановке, не 
учитываются моменты внешних сил. Для повы-
шения адекватности бортовой математической 
модели углового движения МКА требуется учет 
возмущающих ускорений, поскольку они могут 
быть существенно выше, чем для больших КА.

Одной из значимых особенностей МКА яв-
ляется то, что элементы контура управления его 
угловым движением создаются из коммерческих 
комплектующих, которые не отличаются высо-
кой надежностью, поэтому важно сохранить ра-
ботоспособность контура управления угловым 
движением, в том числе за счет формирования 
программного управления при отказе одного 
из исполнительных органов управления.

Отказоустойчивые системы управления раз-
деляют на пассивные и активные [18]. Пассив-

Обсуждаются вопросы синтеза программного управления переориентацией малоразмерного космического аппарата. 
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ные системы представляют собой фиксирован-
ную структуру управления, допускающую огра-
ниченные типы ошибок, включая некоторые 
прогнозируемые ошибки. При таком подходе 
нет необходимости разрабатывать модуль обна-
ружения неисправностей и диагностики (ОНД) 
для наблюдения за неисправностями в режиме 
реального времени [19—22]. Такой подход об-
ладает высокой устойчивостью к системным 
сбоям и обычно требует, чтобы система была 
оснащена резервным исполнительным и изме-
рительным устройствами [23]. Для МКА подход 
с резервированием измерительных устройств 
допустим, а резервирование исполнительных 
устройств, ввиду малых габаритных размеров 
МКА, затруднителен.

Принцип работы активных систем заклю-
чается в том, что информация о неисправно-
стях может быть получена с использованием 
модуля ОНД, который обычно используется 
для реконфигурации коэффициентов управле-
ния или структуры управления. Модуль ОНД 
выполняет важную роль в активных системах, 
его задачей является получение информации 
о неисправности и обеспечение принятия ре-
шений в темпе поступления информации и 
реконфигурации управления [24]. Активные 
отказоустойчивые системы управления имеют 
высокую автономность и могут гарантировать, 
что система сохранит работоспособность при 
возникновении предвиденных или непредви-
денных сбоев за счет более полного исполь-
зования доступного программно-аппаратного 
обеспечения. Таким образом, преимущества-
ми активных отказоустойчивых систем управ-
ления являются [24, 25]:

— наиболее полное использование инфор-
мационной избыточности;

— реконфигурация схемы управления на 
основе информации от модуля ОНД;

— сохранение качества управления при не-
которых неисправностях.

Предлагаемый подход к синтезу програм-
мных управлений ориентацией МКА при 
отказе одного из исполнительных органов 
управления с учетом внешних моментов (гра-
витационного и аэродинамического) является 
дополнением к существующим решениям, ис-
пользуемым в активных системах отказоустой-
чивого управления. Учет внешних моментов 
позволит снизить априорную неопределен-
ность в бортовой математической модели угло-
вого движения МКА.

Постановка задачи

Для записи уравнений движения МКА от-
носительно центра масс вводятся три правые 
декартовы системы координат. Связанная 
с МКА система координат (ССК) направле-
на по главным центральным осям инерции и 
обозначается XBYBZB. Ось XB направлена вдоль 
продольной оси МКА.

Абсолютная геоцентрическая система ко-
ординат XAYAZA (АГСК) имеет начало в центре 
масс Земли. Ось XA направлена в точку весен-
него равноденствия. Ось ZA направлена на не-
бесный Северный полюс. Ось YA дополняет си-
стему до правой.

Начало орбитальной системы координат 
(ОСК) XOYOZO находится в центре масс МКА. Ось 
XO направлена вдоль вектора орбитальной скоро-
сти МКА. Ось ZO направлена по радиус-вектору 
МКА. Ось YO дополняет систему до правой.

Положение ССК относительно ОСК задает-
ся тремя последовательными поворотами: на 
угол прецессии γa, на угол атаки α и на угол 
собственного вращения ϕ. Для исключения 
случаев вырождения уравнений углового дви-
жения МКА используются кватернионы. Урав-
нения связи углов Эйлера и кватерниона име-
ют следующий вид:
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Таким образом, матрица перехода от ОСК 
к ССК, параметризованная кватернионом, [26] 
имеет вид
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При описании углового движения МКА 
с помощью нормированного кватерниона q 
кинематические уравнения имеют вид [3]

 =� �2 ,q q w  (1)

где w = wbo – woa — вектор абсолютной угловой 
скорости; wbo — вектор угловой скорости МКА 

в ССК относительно ОСК; 
т

30, ,0oa E⎛ ⎞μ
= ⎜ ⎟⎜ ⎟
⎝ ⎠r

w  — 

угловая скорость ОСК относительно АГСК.
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Динамические уравнения Эйлера имеют вид

 + × = + +� ,а грI I M M Uw w w  (2)

где I = diag(Ix, Iy, Iz) — тензор инерции МКА; 
w = (ωx, ωy, ωz)

т — вектор абсолютной угло-

вой скорости МКА; = ρ ×[ ]| |b b
DC SаM d V V  — 

вектор аэродинамического момента; 
μ

= ×3

3
([ ] )b bE

грM I
r

h h  — вектор гравитаци-

онного момента; U = (ux, uy, uz)
т — вектор 

управляющего момента (будем предполагать, 
что управления как функции времени непре-
рывны); μE — гравитационный параметр Зем-
ли; r — радиус-вектор наноспутника; hb — 
вектор местной вертикали в ССК; ρ — плот-
ность атмосферы на высоте наноспутника; 
CD — коэффициент лобового сопротивления; 
S — площадь миделевого сечения; d —вектор, 
соединяющий центр масс и центр давления; 
Vb — вектор орбитальной скорости в проек-
циях на оси ССК.

МКА, угловое движение которого описыва-
ется уравнениями (1), (2), необходимо переве-
сти из произвольного начального положения

 = =0 0 0 0( ) , ( )t tq q w w  (3а)

в требуемое конечное положение

 = =( ) , ( )k k k kt tq q w w  (3б)

за фиксированный интервал времени tk.
В работе [27] показано, что для решения за-

дачи переориентации целесообразно использо-
вать четные ряды Фурье.

Задача переориентации МКА с отказавшим 
каналом управления решается с использова-
нием следующей структуры управления (для 
каждого из не отказавших каналов):
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где A0, An, θn — неизвестные параметры, под-
лежавшие определению.

Для отыскания 34 неизвестных параметров 
A0, An, θn был использован алгоритм диффе-
ренциальной эволюции [28].

Численный алгоритм решения задачи

Для отыскания неизвестных параметров An, θn 
был выбран численный метод нулевого порядка — 
алгоритм дифференциальной эволюции [28].

Задача отыскания неизвестных коэффици-
ентов A0, An, θn управления (4) сводится к за-
даче минимизации целевой функции вида:

 т
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f t
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t t
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+ −

b

R q R q

w w

 (5)

где b = (A0, An, θn)
т — вектор оцениваемых па-

раметров; tk — время переориентации.
Критерием остановки решения задачи по-

иска минимума целевой функции (5) является 
выполнение условия

 −
−Δ = − < 4
1 10 ,n nf f

где n — номер итерации.

Численное моделирование

Математическое моделирование для оцен-
ки работоспособности подхода проводилось 
для МКА с характеристиками, приведенными 
ниже, высота орбиты МКА H = 550 км:

Продольный момент инерции Ix, кг•м2 . . .0,0138
Поперечный момент инерции Iy, кг•м2 . . .0,0729
Поперечный момент инерции Iz, кг•м2 . . . 0,0714
Площадь миделя Sм, м2 . . . . . . . . . . . . . . . . 0,01
Запас статической устойчивости Δx, м . . . . . 0,06

Числовые значения краевых условий (3а), 
(3б) приведены в табл. 1.

Время переориентации tk = 7100  с.
Пример решения задачи переориентации 

МКА при полностью исправленных каналах 
управления показан на рис. 1—3. Как было по-
казано в работе [27], минимальное число чле-
нов четного ряда Фурье в структуре управле-
ния (4) для решения задачи переориентации 
МКА принимается равным шести.

Таблица 1
Table 1

Краевые условия задачи

Boundary conditions

Параметр Начальное условие
Конечное 
условие

Вектор угловой 
скорости w, °/с

(0,1  0,1  0,1)т (0  0  0)т

Вектор ориентации 
(углы Эйлера), °

(60  70  30)т (1  1  179)т

Вектор ориентации 
(кватернион)

(0,579  0,579  0,554  0,1485)т (0  1  0  0)т
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В случае с одним отказавшим каналом, как 
показало численное моделирование, минималь-
ное число членов четного ряда Фурье в струк-
туре управления принимается равным восьми.

Результаты решения задачи переориентации 
МКА при отказавшем канале управления по-
казаны на рис. 4—12.

Рис. 3. Зависимость компонент кватерниона от времени
Fig. 3. Quaternion versus time

Рис. 2. Зависимость компонент угловой скорости от времени
Fig. 2. Angular velocities components versus time

Рис. 1. Зависимость управляющих моментов от времени
Fig. 1. Motion control torques versus time

Рис. 4. Зависимость управляющих моментов от времени 
в случае отказа канала по оси Ox

Fig. 4. Motion control torques versus time in case of channel X failure

Рис. 5. Зависимость компонент угловой скорости от времени 
в случае отказа канала по оси Ox

Fig. 5. Angular velocities components versus time in case of chan-
nel X failure

Рис. 6. Зависимость компонент кватерниона от времени 
в случае отказа канала по оси Ox

Fig. 6. Quaternion versus time in case of channel X failure

Рис. 7. Зависимость управляющих моментов от времени 
в случае отказа канала по оси Oy

Fig. 7. Motion control torques versus time in case of channel Y failure
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Погрешность решения задачи переориентации 
рассчитывается в соответствии с работой [29]:

 ⎡ ⎤δ = −⎢ ⎥⎣ ⎦
т1

arccos (trace( ( ( )) ( )) 1) ,
2 k ktR q R q

а в качестве меры ошибки по угловым скоро-
стям используется разность по модулю:

 Δω = ω − ω ( ) ,s sк s kt

где s = x, y, z.

Рис. 9. Зависимость компонент кватерниона от времени 
в случае отказа канала по оси Oy

Fig. 9. Quaternion versus time in case of channel Y failure

Рис. 8. Зависимость компонент угловой скорости от времени 
в случае отказа канала по оси Oy

Fig. 8. Angular velocities components versus time in case of chan-
nel Y failure

Рис. 10. Зависимость управляющих моментов от времени 
в случае отказа канала по оси Oz

Fig. 10. Motion control torques versus time in case of channel Z 
failure

Рис. 11. Зависимость компонент угловой скорости от времени 
в случае отказа канала по оси Oz

Fig. 11. Angular velocities components versus time in case of 
channel Z failure

Рис. 12. Зависимость компонент кватерниона от времени 
в случае отказа канала по оси Oz

Fig. 12. Quaternion versus time in case of channel Z failure

Таблица 2
Table 2

Погрешности при решении задачи переориентации

Resulting errors

Параметр Штатная работа
Погрешность при отказе

канала x канала y канала z

Ориентация, ° 0,0015 0,0021 0,0461 0,0289

Компонента угловой скорости ωx, °/с 3,41•10–7 –4,95•10–14 3,81•10–8 –9,66•10–16

Компонента угловой скорости ωy, °/с 1,41•10–5 –6,88•10–14 3,12•10–7 3,03•10–14

Компонента угловой скорости ωz, °/с 1,03•10–6 –7,90•10–13 6,33•10–9 3,16•10–14
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Погрешности при решении задачи пере-
ориентации приведены в табл. 2, а результаты 
решения задачи переориентации представлены 
в табл. 3.

Выводы

В работе решена задача пространственной 
переориентации малоразмерного космического 
аппарата из некоторого начального состояния 
в требуемое конечное. Программное управле-
ние при отказе одного из каналов управления 
получено с использованием четных рядов Фу-
рье. Время переориентации малоразмерного 
космического аппарата при отказавшем канале 
управления увеличилось до 1,5 витков по срав-
нению со штатным функционированием. Зна-
чение управляющего момента не превысило
3•10–6 Н•м, что достижимо для магнитных ис-
полнительных устройств, которые часто исполь-
зуются для МКА нанокласса стандарта CubeSat.
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Таблица 3
Table 3

Результаты решения задачи переориентации

Results of reorientation procedure

Параметр
Штатная 
работа

Отказ 
канала x

Отказ 
канала y

Отказ 
канала z

Значение целе-
вой функции (5)

1,92•10–4 1,6•10–3 1,07•10–2 4,6•10–3

Значение
интеграла
энергии, Дж•с
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Abstract

The paper devotes to the development of the approach for synthesis of reorientation trajectory of a small satellite. We 
consider the nanosatellite angular motion described by the kinematic quaternion equations. The aerodynamic and gravi-
tational disturbance torques are taken into account in the angular motion model. Reorientation of a small satellite occurs 
from some initial position. In addition, the final angular velocity components do not exceed 0.1 °/s. The control program 
is given as the even Fourier series. The even Fourier series were chosen due to they can describe a complex dependency 
accurately. The coefficients of the even Fourier series are defined by the differential evolution algorithm. Previously, this 
approach has shown its efficiency for the cases of normal operation of the actuators. The paper presents the approach of 
synthesis of reorientation trajectory in case of failure of the actuator. The problem of reorientation reduces to optimization 
problem of searching of 34 coefficients of the even Fourier series that provided the achievement of the desired boundary 
conditions. The numerical results are given that approved the possibility of solution of the reorientation problem of small 
satellite in case of failure of the actuator. To compare the control programs, research was made between the cases of normal 
operation of the actuator and failure of the actuator. The value of the control torque differs by the order of magnitude in 
case of failure of the actuator. Despite this, its value is achievable for the magnetic coils.
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