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Разработана модель управления ориентацией 
сверхмалых космических аппаратов ( С М КА) с 
использованием аэродинамического момента силы. 
Представлены результаты моделирования влияния 
положения центра масс и угла атаки (тангажа) 
для заданного диапазона высот орбит С М КА на 
суммарный момент аэродинамических сил. 

A model for controlling the orientation of mini space-
craft usinq the aerodynamic torque is developed. The 
results of modeling the influence of the position of the 
center of mass and the angle of attack (pitch) for a giv-
en range of altitudes of the orbits of the spacecraft on 
the total moment of aerodynamic forces are presented. 

Появление в 1999 году спецификации «CubeSat» 
[1, 2], разработанной специалистами Калифорний-
ского политехнического и Стэнфордского универ-
ситетов в качестве стандарта для СМ КА, и интен-
сивное развитие мировой микроэлектронной промыш-
ленности за последние 20 лет привели к взрывному 
росту количества создаваемых и запускаемых СМ 
КА. Особое внимание уделяется [3-6] разработкам 
моделей, численному моделированию и натурным 
испытаниям по отработке вопросов аэродинамиче-
ского управления низкоорбитальными СМ КА. При 
этом отмечается, что возможности космических систем 
(КС) на базе СМ КА становятся сопоставимы с возмож-
ностями КС на базе крупногабаритных КА. В нашей 
стране, несмотря на активное обсуждение преиму-
ществ КС на базе СМ КА, в настоящее время отсут-
ствуют многоспутниковые группировки на базе СМ 
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КА, а доля России в статистике их запусков состав-
ляет менее 1 %. Подобное отставание связано как с 
системными проблемами отечественной промышлен-
ности, так и со слабым развитием научно-методиче-
ского аппарата обоснования требований к космиче-
ским системам на базе СМ КА. 

Особенностью КС на базе СМ КА являются как 
правило низкие околоземные орбиты функциониро-
вания, что ведет к малому сроку активного существо-
вания СМ КА, обусловленному наличию остаточной 
атмосферы на таких орбитах (актуально для высот до 
600 км). С другой стороны, аэродинамическое сопро-
тивление может быть использовано для управления 
как структурой орбитальных группировок (ОГ) [5-7] на 
базе СМ КА, так и вращательного движения и ориен-
тацией [8] отдельного КА. 

Постановка задачи 

Настоящая статья посвящена моделированию и 
исследованию возможности управления движением СМ 
КА относительно центра масс с использованием аэро-
динамического момента. Поэтому в работе поставлена 
задача разработки модели для проведения численных 
экспериментов по расчету и анализу возникающего 
аэродинамического момента при изменении геометри-
ческого положения центра масс СМ КА. 

В качестве типового СМ КА рассмотрен аппарат, не 
имеющий двигательных установок, функционирующий 
на низкой околокруговой орбите (h < 360 км). Управ-
ление осуществляется за счет изменения положения 
центра масс вдоль продольной оси СМ КА. 

При моделировании считается, что взаимодействие 
частиц атмосферы с СМ КА [8] проходит механическим 
путем по двум схемам: зеркальная - отражение молекул 
атмосферы является абсолютно упругим; диффузная 
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(б) - абсолютно неупругое столкновение. Для плоского 
участка поверхности используется модель аэродина-
мической силы [5] следующего вида. 

f = -^-CpV2s\{\-e){er,n)er+2e(er,nfn + 

+ (l~£)f(ev'n)n 

где 
С - коэффициент аэродинамического сопротивления; 
р - плотность атмосферы на расстоянии г0 от центра 

Земли; 
V - скорость набегающего потока; 
S - площадь Миделевого сечения СМ КА; 
п - единичный вектор, внешней нормали к СМ КА; 
ev - единичный вектор, направленный по скорости 

набегающего потока, и в орбитальной системе коор-
динат ву = \1 0 Of ; 

v - параметр, пропорциональный наиболее вероятной 
тепловой скорости диффузно отраженных молекул. 

В модели используется орбитальная (Oxyz) система 
координат. Начало системы координат (точка О) нахо-
дится (рис. 1) в центре масс СМ КА. При Ф = — боковая 
сила отсутствует и задача сводится к задаче на плоскости 
xOz (рис. 2). При этом вектор аэродинамической силы 
зависит от угла атаки а . Считается, что угол атаки 

изменяется в пределах а < О ; -
2 

а ( О ; — 
2 

71 
2 ' Я 

к оси Ох. 

Расчет аэродинамической силы проводится: 
• для центрального блока сила Fc: 

п 
Ф = —; at 
v 2 

• для торцевого блока сила Ft 

Ф = —; а е 
v 2 

71 
~2 ' Я 

Вектор нормали п 
sin а 

О 
cos а 

Аэродинамическая сила в орбитальной системе 
координат: 

'К - 2 s (sin a)3 +ri (E- l ) (s ina) 2 + ( s - l ) s i n a 
F = РУ = kS 0 

А . - cos a sin a (r) - eri + 2e sin a ) 

а аэродинамиче-

где k = — CpV. 

Вектор точки приложения аэродинамической силы 
относительно центра масс ( о ) определяется: 

ская сила раскладывается на силу лобового сопро-
тивления и подъемную силу. 

СМ КА представляется (рис. 1, 2) в виде двух состав-
ляющих частей: 

• центрального блока "CubeSat 3U", который ориен-
тирован к набегающему потоку частиц под углом 

— для центрального блока гс = 001 Рс = 

-re sin (а) 
О 

-re cos (а) 

• для торцевого блока rt = 002 Pt = 

• торцевого блока (верхней плоскости), ориенти-
рованного к набегающему потоку частиц под углом 

-rt cos(a) 
О 

-rt sin (a ) 

Момент силы рассчитывается как векторное произ-
ведение вектора точки приложения силы на вектор 
силы. 

fZ 
z2 

/ 4 
< 4 0 \ 

\ 4 4 _ _ 
ojS 

Рис. 1. Схема блока "CubeSat 3U" Рис. 2. Ориентация блока "CubeSat 3U" 
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Таблица 1 
Параметры моделирования 

Общие константы 

Средний радиус Земли [10], R, 6371.0, км 

Гравитационная постоянная Земли (ПЗ-90.11) [10], ц 398600.4418, км3/с2 

Параметры СМ КА 

Коэффициент аэродинамического сопротивления, С, 2.0 

Блок (типа "CubeSut 3U") 

Площадь центрального блока, Sф 0.03, м2 

Площадь торцевого блока, Sl6 0.01, м2 

Длина плеча 002 0.15, м 

Диапазон изменения длины плеча Or [-0.15(0.05)0.15], м 

Длина плеча 00] 0.05, м 

Параметры модели силы аэродинамического сопротивления 

Диапазон изменения угла атаки, а О; — 
2. 

Коэффициент неупругого столкновения, s 0.1 

Слой высот круговых орбит, h [250; 330(10)360], км 

Постоянная плотность атмосферы (ГОСТ 4401-81), р 
Стандартная 

атмосфера, кг/м3 

Скорость набегающего потока, V = / (R. + h) 
Уйе [250; 330(10)360], 

км/с 

M(Fs)=PxFs. которой центр масс совпадает с точкой О, а центр прило-

Считается, что "CubeSat 3U" ориентирован к набе-
гающему потоку только двумя плоскостями: 

• боковой плоскостью центрального блока, для 
которой центр масс совпадает с точкой О, а центр 
приложения силы с точкой • 

• торцевой плоскостью (верхней или нижней), для 

жения силы с точкой 0 2 . 
Суммарный (рис. 2) момент аэродинамической силы 

m(fs) создается суммой моментов сил плоскости 
центрального блока m { f ^ ) и торцевой плоскости M(Fts ) 
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Рис. 3. Момент силы центрального блока 

Рис. 4. Момент силы торцевого блока 
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Рис. 5. Суммарный момент силы 

Рис.6. Зависимость суммарного момента силы от угла атаки при различном положении 
центра масс (h=250 км) 
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Рис. 7. Зависимость суммарного момента силы от угла атаки при различном положении 
центра масс (h=330 км) 

Рис. 8. Зависимость суммарного момента силы от угла атаки при различном положении 
центра масс (h=340 км) 
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iq-s ""Суммарный момент силы"" 
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Рис. 9. Зависимость суммарного момента силы от угла атаки при различном положении 
центра масс (h=350 км) 

Рис. 10. Зависимость суммарного момента силы от угла атаки при различном положении 
центра масс (h=360 км) 
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Исходные данные численного моделиро-
вания 

Моделирование проводилось на разработанной 
модели в составе модернизированного ПМК [9] для 
различных вариантов: 

• диапазона изменения длины плеча расположения 
центра масс СМ КА Or; 

• диапазона изменения угла а ; 
• заданного слоя высот орбит h. 
Полный набор параметров моделирования приведен 

в таблице 1. 

Результаты численного моделирования 

В первой серии экспериментов рассчитывались: 
аэродинамические силы плоскостей центрального и 
торцевого блоков; их моменты и суммарный момент 
этих сил. При этом центр масс находится в геометри-
ческом центре СМ КА - точке О. 

Результаты приведены на рис. 3, 4, 5. 
Из графика рис. 5 видно, что суммарный момент 

аэродинамических сил для рассматриваемой конфи-
гурации СМ КА и заданных высот находится в диапа-
зоне нуля. 

В дальнейшем проведены исследования влияния 
смещения {Or)центра масс по оси 00г Or = [-0.15(0.05)0.15] 
(м) на суммарный момент аэродинамических сил. 
Моделирование проведено для диапазонов высот 
h = [250;330(10)360] (км) и угла атаки а = [0( l )90] (град). 
Результаты моделирования представлены рис. 6-10. 

Результаты моделирования, представленные на 
рис. 6-10, подтверждают наличие зависимости вели-
чины суммарного момента аэродинамической силы 
от геометрического положения центра масс СМ КА. 
Величина суммарного момента меняет знак в зави-
симости от геометрического положения центра масс, 
что определяет возможность построения алгоритмов 
управления угловым положением СМ КА. 

Заключение 

Анализируя полученные результаты, можно сделать 
следующие выводы: 

1. При расположении центра масс в геометриче-
ском центре (о ) СМ КА суммарный момент аэроди-
намических сил равен нулю. 

2. При смещении центра масс (Or) СМ КА по 
продольной оси 00 2 появляется суммарный момент 
аэродинамических сил, величина которого зависит от 
высоты орбиты и угла атаки. 

Таким образом, с использованием разработанной 
модели оценена возможность аэродинамического управ-
ления КА относительно центра масс. В результате, 
доказана принципиальная возможность изменения 
углового положения СМ КА при изменении геоме-
трического положения центра масс. Область приме-

нения рассмотренного перспективного способа управ-
ления движением СМ КА относительно центра масс 
актуальна для низких околокруговых орбит. Даль-
нейшие исследования должны быть направлены на 
уточнение области применения указанного способа, 
развитие технических решений по реализации способов 
изменения положения центра масс СМ КА, обосно-
вание потребных значений моментов. 
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