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Принцип управления  

с помощью аэродинамической 

силы 
 Рассматривается два спутника, 

летящих в группе, имеющих  

форму, близкую к плоской. 

 За счет поворота относительно 

центра масс изменяется  

площадь сечения аппарата 

относительно набегающего 

потока. 

 Возникает разница между 

действующими на два спутника 

аэродинамическими силами. 
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Постановка задачи 

  Аэродинамические силы связаны  

с плотностью атмосферы, которая 

зависит от условий освещённости 

атмосферы. 

 Возникают ошибки в управлении.  

 

   Требуется построить алгоритм 

управления, адаптирующийся к 

ошибкам модели плотности 

атмосферы. 
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Уравнения относительного 

движения 
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Уравнения Хилла и их решения:

При 

 

 

                

Система координат 
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Модель аэродинамической 

силы—I 
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Модель силы, действующая на каждый спутник:

   коэффициенты взаимодействия молекул атмосферы 
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Модель аэродинамической         

силы—II 
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Модель силы, действующая на каждый спутник:
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Ошибка траектории в момент времени 

Изменение энергии:

    

Уравнения относительного 

движения 
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Параметры управления— I 
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Параметры управления— II 
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Параметры численного 

моделирования 
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Зависимость разницы расчетного 

                                                

Пример траектории под д

                       

ействием LQR

            

                     

            и исполня

     

емого управления

Численный пример—I 
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Численный пример— II 

1nЗависимость компонент нормали  от времени
2nЗависимость компонент нормали  от времени
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Численный пример— III 

0

*

r 2.385

t 5.3

    Зависимость ошибки траектории от времени        Зависимость ошибок по координатам 

Изменение высоты  м.

Время выхода на требуемую траекторию 

от времен

.
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 ч
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Модель плотности атмосферы 

Изменение плотности атмосферы в течение

 периода обращения спутника вокруг Земли 

2

0 1

2

0 1

0.

( ) sin( ).

1
( )

( )

t t

b t V S
m

b t

 

    



  

 

  



f u

Дифференциальное уравнение:

Решение:

Адаптивное управление должно

определить параметры ,  и  
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Пример относительной 

траектории 

Пример траектории под действием LQR при 

разных моделях плотности атмосферы   

Зависимость ошибки траектории от времени 
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Алгоритм  
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Результат работы алгоритма 

Зависимость  коэффициента b в течение периода 

обращения спутника вокруг Земли 
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Заключение 

• Разработан алгоритм управления с помощью 

аэродинамических сил для перехода на требуемую 

относительную трёхмерную траекторию. 

• Предложен алгоритм построения управляющего 

воздействия с учетом ограничений. 

• Показано, что алгоритм управления, 

адаптирующийся к ошибкам модели плотности 

атмосферы, позволяет точнее и быстрее проводить 

маневры. 

 

 

 
*Исследование выполнено при финансовой поддержке РФФИ в рамках научного проекта  
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