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Исследуется неуправляемое движение относительно центра масс наноспутника после попутного 

запуска с верхней ступени ракеты-носителя «Союз». Сформированы вероятностные модели начальных 
условий углового движения наноспутника. Показана возможность успешного решения навигационно-
связных задач на наноспутнике при использовании спутниковых радионавигационных систем и низко-
высотных сетей связи.  
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Введение 
Рассматривается неуправляемое 

движение наноспутника относительно 
центра масс. Предполагается, что нано-
спутник соответствует стандарту 
CubeSat2U (двойной кубик размером 
10х10х20 см, массой 2 кг), динамически 
симметричен, плотность спутника посто-
янная и отсутствует система ориентации и 
стабилизации. Принимается, что нано-
спутник запускается с верхней ступени 
ракеты-носителя (РН) «Союз», соверша-
ющей неуправляемое движение после от-
деления основной полезной нагрузки на 
низкой околокруговой орбите, используе-
мой для выведения грузовых космических 
аппаратов типа «Прогресс» с максималь-
ной высотой орбиты 245 км и минималь-
ной высотой 193 км. 

В работах [1,2] сформированы веро-
ятностные модели начальных условий уг-
лового движения верхней ступени 
РН «Союз» после отделения основной по-
лезной нагрузки. В [3] исследовано дви-
жение относительно центра масс нано-
спутника, стабилизированного вращени-
ем, после попутного запуска с верхней 
ступени РН «Союз», показана возмож-
ность успешного решения навигационно-
связных задач во время проведения крат-

ковременных научных экспериментов при 
использовании спутниковых радионави-
гационных систем и низковысотных си-
стем связи. В данной работе исследуется 
движение относительно центра масс аэро-
динамически стабилизированного нано-
спутника, когда запас статической устой-
чивости наноспутника достаточно велик и 
действие аэродинамического момента 
превышает суммарное действие осталь-
ных внешних моментов. В вероятностной 
постановке анализируется возможность 
успешного решения навигационно-
связных задач при использовании спутни-
ковых радионавигационных систем и низ-
ковысотных сетей связи. 

 
Начальные условия  
углового движения 

Наноспутник запускается с верхней 
ступени РН “Союз”, совершающей не-
управляемое движение после отделения 
основной полезной нагрузки. По штатной 
циклограмме работы РН «Союз» через 
0,7 с после отделения основной полезной 
нагрузки от верхней ступени включается 
реактивное сопло, создающее дополни-
тельную силу, закручивающую и уводя-
щую верхнюю ступень от основной по-
лезной нагрузки. В данной работе рас-
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сматривается случай, когда с целью отде-
ления наноспутника происходит задержка 
включения реактивного сопла, обеспечи-
вающая безопасность относительного 
движения верхней ступени, основной по-
лезной нагрузки и наноспутника. Задерж-
ка отделения наноспутника от ступени 
после отделения полезной нагрузки dt  со-
ставляет 10-20 с. В работе [2] показано, 
что вращательное движение верхней сту-
пени представляет собой регулярную пре-
цессию, при которой продольная ось сту-
пени, проходящая через центр масс, опи-
сывает круговой конус относительно 
неизменного в пространстве направления 
вектора кинетического момента K

r
 (угол 

полураствора конуса kα ). Движение оси 
симметрии вокруг вектора кинетического 
момента K

r
 происходит с постоянной уг-

ловой скоростью прецессии ψ& . Одновре-
менно ступень вращается с постоянной 
угловой скоростью собственного враще-
ния ϕ&  вокруг оси симметрии (рис. 1).  

 

 
 

Рис. 1. Начальные условия углового движения 
 
Полагая, что в момент отделения 

полезной нагрузки продольная ось ступе-
ни совпадает с направлением скорости её 
центра масс, пространственный угол ата-
ки 0α  (угол между продольной осью сту-
пени и вектором скорости) в момент отде-
ления наноспутника (рис. 1) можно опре-
делить по формуле 

 

)cossinarccos(cos 0
22

0 ψααα kk += ,       (1) 

где KK xk /cos =α ; os
nJK /=ψ& ; dtψψ &=0  

− угол прецессии в момент отделения 
наноспутника; 22

nx KKK +=  − модуль 
кинетического момента ступени; 

os
x

os
xx JK ω= , os

n
os
nn JK ω=  − продольная и 

поперечная составляющие кинетического 
момента; os

xJ  − продольный момент инер-
ции ступени, os

n
os
z

os
y JJJ ==  − поперечный 

момент инерции ступени; os
xω , 

22 )()( os
z

os
y

os
n ωωω +=  − продольная и 

поперечная составляющие угловой скоро-
сти ступени. 

Для малых значений угла 0ψ , пола-

гая, что 2/1cos 2
00 ψψ −≈ , на основании 

соотношения (1) можно получить: 

d
os
n tωα =0 .              (2) 

Учитывая, что компоненты попе-
речной угловой скорости ступени незави-
симы и распределены по нормальному 
закону с дисперсиями 22

os
z

os
y ωω σσ =  и нуле-

выми математическими ожиданиями [1], 
величина 0α , определяемая соотношени-
ем (2), распределена по Рэлеевскому зако-
ну. Выражения для плотности распреде-
ления и функции распределения имеют 
вид 
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Для оценки применимости формул 
(3) и (4) было проведено статистическое 
моделирование (10000 численных экспе-
риментов) по соотношению (1) с учётом 
распределений угла kα  и угловой скоро-
сти прецессии ψ& , приведённых в [2], и 
времени задержки отделения наноспутни-
ка от ступени после отделения полезной 
нагрузки dt  =20 с. 
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Рис. 2. Эмпирическая (ступенчатая кривая)  
и аналитическая функции распределения 

угла атаки в момент отделения наноспутника 
 
На рис. 2 показаны графики для эм-

пирической модели функции распределе-
ния угла 0α  (ступенчатая кривая) и полу-
ченной аналитической модели (4). Сред-
нее значение и среднеквадратичное от-
клонение угла 0α , полученные в резуль-
тате статистического моделирования, рав-
ны 0α =20,9 град и 

0ασ =10,8 град. При 
этом математическое ожидание и средне-
квадратичное отклонение этих величин, 
вычисленные с использованием выраже-
ния (3), равны 0α =20,9 град. и 

0ασ =10,9 град соответственно. 
Как видно из приведённых результа-

тов, значения статистических характери-
стик, полученные в результате статисти-
ческого моделирования и вычисленные с 
использованием соотношений (3)-(4), 
практически совпадают. 

На рис.3 показано изменение анали-
тической функции распределения угла 
атаки в момент отделения наноспутника 

0α  в зависимости от времени задержки 
отделения наноспутника от ступени после 
отделения полезной нагрузки.  

 
Рис. 3. Функция распределения угла атаки  

в момент отделения наноспутника в зависимости 
от времени задержки отделения его от ступени: 

1 – dt = 20 c, 2 – dt  = 15 c, 3 – dt  = 10 c 

 
Движение наноспутника  
относительно центра масс 

Проведено сравнение величин гра-
витационного момента и аэродинамиче-
ского восстанавливающего момента, дей-
ствующих на наноспутник. При вычисле-
нии аэродинамического восстанавливаю-
щего момента принималось, что обтека-
ние наноспутника свободномолекулярное 
и удар молекул газа абсолютно неупру-
гий. Влиянием момента сил аэродинами-
ческой диссипации пренебрегалось. Маг-
нитный момент не оценивался. 

В табл. 1 приведено изменение от-
ношения максимального значения аэро-
динамического момента (при относитель-
ном запасе статической устойчивости 
наноспутника 0,1x∆ =  и коэффициента 
силы лобового сопротивления 2,20 =xC ) 
к максимальному значению гравитацион-
ного момента от высоты для двух пре-
дельных значений плотности атмосферы: 
для ночной атмосферы при минимальном 
индексе солнечной активности и для 
дневной атмосферы при максимальном 
индексе солнечной активности [4]. 

 
Таблица 1. Изменение отношения максимального значения аэродинамического момента  
к максимальному значению гравитационного момента, действующих на наноспутник 

Высота, км 260 240 220 200 180 
Ночная атмосфера при ми-
нимальном индексе солнеч-
ной активности 

 
31 

 
61 

 
120 

 
280 

 
680 

Дневная атмосфера при 
максимальном индексе сол-
нечной активности 

 
200 

 
290 

 
420 

 
650 

 
1100 
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Как следует из табл. 1, на всём про-
тяжении полёта определяющим является 
аэродинамический момент, который стре-
мится совместить продольную ось нано-
спутника c направлением набегающего 
потока. Однако этому движению противо-
действуют гироскопические силы, вызы-
вающие вынужденную прецессию вектора 
кинетического момента относительно век-
тора скорости центра масс. Пренебрегая 
угловой скоростью движения центра масс 
по орбите, усредняя аэродинамический 
момент по углу собственного вращения и 
аппроксимируя его синусоидальной зави-
симостью от угла атаки, изменение угла 
атаки наноспутника можно описать сле-
дующим уравнением [5]: 

0sin)(sin/)cos)(cos( 3 =−−−+ ααααα HaGRRG&& ,  
(5) 

где const/ == n
ns
x

ns
x JJR ω , 

constsin)sincos(cos =+−+= αϕωϕωα n
ns
zn

ns
yRG

 − отнесённые к поперечному моменту 
инерции проекции вектора кинетического 
момента на продольную ось наноспутника 
и на направление скорости центра масс 
соответственно; ns

xJ  − продольный мо-

мент инерции, n
ns
z

ns
y JJJ ==  − попереч-

ный момент инерции наноспутника; ns
xω , 

ns
yω , ns

zω  − проекции вектора угловой 
скорости на оси связанной системы коор-
динат; nϕ  − угол аэродинамического кре-
на (угол собственного вращения); 

)2/()(2
nJHSlVma ρα−= ; αm  − коэффици-

ент восстанавливающего момента, вычис-
ленного относительно центра масс; S − 
характерная площадь; l − характерный 
размер наноспутника; V − скорость центра 
масс; )(hρ  − плотность атмосферы на вы-
соте H. 

Прецессию продольной оси спутни-
ка относительно вектора скорости центра 
масс V

r
 на промежутке времени, равном 

периоду полного оборота, противополож-
ную по направлению данному вектору, 
принято называть “обратной” прецессией, 
а совпадающую с направлением вектора 
скорости центра масс V

r
 − «прямой» пре-

цессией [6]. При выполнении условия 
GR >  реализуется «обратная» прецессия, 

при RG >  − «прямая» прецессия (рис. 4). 

              
a        б 

 
Рис. 4. Траектория продольной оси наноспутника на единичной сфере  

относительно скоростной системы координат: 
a - “обратная” прецессия, б - “прямая” прецессия 

 
Интеграл энергии системы (5) при 

H=const имеет вид 
2 2 2 2/ 2 ( 2 cos ) / (2sin )

cos .
R G RG

a E
α α α

α
+ + − +

+ =

&  (6) 

 
Значение E определяется по началь-

ным условиям, при этом 

000 sincos n
ns
zn

ns
y ϕωϕωα +=& .  

Максимальное значение угла атаки 
определяется из уравнения 

2 2 2
max max

max

( 2 cos ) / (2sin )
cos 0.

R G RG
a E

α α
α

+ − −
− − =

 (7) 

Начальные условия углового движе-
ния наноспутника определяются угловым 
движением верхней ступени [1], величи-
ной задержки отделения наноспутника от 
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ступени после отделения основной полез-
ной нагрузки, погрешностью системы от-
деления наноспутника от верхней ступе-
ни. 

Для определения статистических ха-
рактеристик распределения максимально-
го угла атаки наноспутника было прове-
дено статистическое моделирование по 
соотношениям (6), (7) с учётом (1). За-
держка отделения наноспутника от ступе-
ни после отделения полезной нагрузки 
принята dt =15с. Отделение наноспутника 
происходит на околокруговой орбите со 
средней высотой 200 км. Значение плот-
ности атмосферы принималось соответ-
ствующее ночной атмосфере при мини-
мальном индексе солнечной активности 
[4]. В соответствии с [1] принималось, что 
компоненты поперечной угловой скоро-
сти верхней ступени независимые и рас-
пределены по нормальному закону со 
среднеквадратичными отклонениями 
3 3 2,5os os

y zω ω
σ σ= =  град/с и нулевыми ма-

тематическими ожиданиями, а продольная 
угловая скорость верхней ступени распре-
делена по нормальному закону со средне-
квадратичным отклонением 
3 0,3os

xω
σ =  град/с и математическим ожи-

данием, равным 2,5 град/с. Предполага-
лось, что составляющие угловой скорости 
наноспутника за счет системы его отделе-
ния также независимые и распределены 
по нормальному закону со среднеквадра-
тичными отклонениями ns

xω
σ

∆
, 

ns
z

ns
y ωω

σσ
∆∆

=  и нулевыми математиче-

скими ожиданиями. 
На рис. 5, 6 показаны изменения 

функции распределения максимального 
угла атаки наноспутника (при относи-
тельном запасе статической устойчивости 

0,1x∆ =  и 0,15x∆ =  соответственно) в 
зависимости от величин среднеквадра-
тичных отклонений угловой скорости за 
счёт системы отделения наноспутника: 
кривая 1 для 333 ==

∆∆ ns
z

ns
y ωω

σσ  град/с, 

3 0,6ns
xω

σ
∆

=  град/с; кривая 2 для 

233 ==
∆∆ ns

z
ns
y ωω

σσ  град/с, 

3 0, 4ns
xω

σ
∆

=  град/с; кривая 3 для 

133 ==
∆∆ ns

z
ns
y ωω

σσ  град/с, 

3 0, 2ns
xω

σ
∆

=  град/с; кривая 4 характеризу-

ет изменение функции распределения для 
случая идеального срабатывания системы 
отделения. 

 

 
Рис. 5. Эмпирическая функция распределения  
максимального угла атаки наноспутника  

(относительный запас статической  
устойчивости 0,1x∆ = ) 

 
 

 
Рис. 6. Эмпирическая функция распределения  
максимального угла атаки наноспутника  

(относительный запас статической  
устойчивости 0,15x∆ = ) 

 
Анализ возможности решения  
навигационно-связных задач  

на наноспутнике 
Проведён анализ возможности ре-

шения навигационно-связных задач на 
наноспутнике, совершающем неуправля-
емое движение, описываемое вероятност-
ными моделями, полученными выше.  

При проведении анализа возможно-
сти решения навигационно-связных задач 
использовались следующие определения: 

- под «полной» задачей навигации 
понимается задача определения положе-
ния наноспутника в пространстве (три 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета                             №4 (42) 2013 г. 
 

81 
 

геоцентрические координаты x,y,z) и вре-
мени t. Решение данной задачи возможно 
при условии непрерывной видимости од-
ной и той же группировки навигационных 
спутников (НС), числом не менее четы-
рёх;  

- под «ограниченной» задачей нави-
гации понимается задача определения 
только положения наноспутника в про-
странстве без определения текущего вре-
мени. Решение данной задачи возможно 
при условии непрерывной видимости од-
ной и той же группировки из трёх НС;  

- под «горячим», «тёплым» и «хо-
лодным» стартом понимается первое ре-
шение навигационной задачи после вклю-
чения навигационного приёмника при 
длительности интервала видимости одной 
и той же группировки НС не менее 30, 90 
и 180 секунд соответственно. 

При анализе возможности передачи 
данных через низковысотную систему 
связи GlobalStar рассматриваются про-
должительности сеансов связи не менее 5 
минут и не менее 10 минут в зависимости 
от требуемого объёма передачи данных. 

Исследование возможности решения 
задач навигации и связи при условии не-
ориентированного полёта наноспутника 
проводилось на модельной задаче при 
следующих исходных данных: 

- орбита наноспутника околокруго-
вая со средней высотой 200 км, долгота 
восходящего узла °=Ω 97 , наклонение 
орбиты °= 51i ; 

- орбитальные структуры спутнико-
вых радионавигационных систем ГЛО-
НАСС и GPS взяты на апрель 2013 года; 

- орбитальная структура низковы-
сотной системы связи GlobalStar – номи-
нальная (48 спутников); 

- вектор фазового центра антенны 
ориентирован вдоль продольной оси 
наноспутника; 

- угол конуса видимости группиров-
ки навигационных и связных спутников 
со стороны фазовых центров антенн нано-

спутника cδ  определяется через макси-
мальный угол атаки maxα  и равен 

max2180 αδ −°=c . При статистическом 
моделировании значения реализаций угла 

maxα  принимаются в соответствии с эм-
пирической функцией распределения 
(рис. 5 и 6); 

- интервал времени, на котором ис-
следуется возможность решения навига-
ционно-связных задач, равен периоду 
движения наноспутника по орбите. 

Для расчёта вероятности возможно-
сти решения навигационно-связных задач 
использовалась формула полной вероят-
ности: 

( ) ( ) ( )∑
=

=
n

i

i
c

i
css PAPAP

1
| δδ , 

где ( )i
csAP δ|  – условная вероятность ре-

шения навигационной задачи (s=1) или 
сеанса связи (s=2), при условии реализа-
ции угла cδ ; ( )i

cP δ  – вероятность реализа-
ции величины угла cδ . 

На рис. 7-10 представлены вероятно-
сти возможности решения «ограничен-
ной» и «полной» задач навигации при 
«горячем», «тёплом» и «холодном» стар-
тах при различных запасах статической 
устойчивости наноспутника. Как следует 
из рис. 7-10, вероятность ( )1AP  возмож-
ности решения как полной, так и ограни-
ченной задач навигации при максималь-
ных разбросах начальных условий отде-
ления составляет не менее 0,71 в случае, 
когда относительный запас статической 
устойчивости 0,1x∆ = , и не менее 0,78 в 
случае 0,15x∆ = . 
На рис. 11-12 представлены вероятно-

сти возможности проведения сеансов свя-
зи ( )2AP  длительностью не менее 5 и 10 
мин при различных запасах статической 
устойчивости наноспутника.  
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Рис. 7. Вероятность решения «ограниченной» задачи навигации  

(относительный запас статической устойчивости наноспутника 0,1x∆ = ) 
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Рис. 8. Вероятность решения «полной» задачи навигации  

(относительный запас статической устойчивости наноспутника  0,1x∆ = ) 
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Рис. 9. Вероятность решения «ограниченной» задачи навигации  

(относительный запас статической устойчивости наноспутника 0,15x∆ = ) 
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Рис. 10. Вероятность решения «полной» задачи навигации  

(относительный запас статической устойчивости наноспутника 0,15x∆ = ) 
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Рис. 11. Вероятность проведения сеанса связи  
(относительный запас статической устойчивости наноспутника 0,1x∆ = ) 
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Рис. 12. Вероятность проведения сеанса связи  
(относительный запас статической устойчивости наноспутника 0,15x∆ = ) 
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Выводы 
Таким образом, сформированы ве-

роятностные модели начальных условий 
углового движения аэродинамически ста-
билизированного наноспутника после от-
деления от верхней ступени РН «Союз». 
Показаны возможности решения навига-
ционной задачи на наноспутнике по сиг-
налам систем ГЛОНАСС/GPS и задачи 
связи с использованием низковысотной 
системы связи GlobalStar. Полученные 
результаты позволяют сформировать тре-
бования к погрешностям по угловой ско-
рости, порождаемой системой отделения 
наноспутников, для обеспечения возмож-
ности навигации наноспутника по сигна-
лам спутниковых радионавигационных 
систем ГЛОНАСС/GPS и возможности 
связи с наземным центром управления 
полётом с использованием низковысотной 
системы связи GlobalStar.  

 
Исследование выполнено при фи-

нансовой поддержке РФФИ в рамках 
научного проекта № 13-08-97015-
р_поволжье_а. 
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The paper analyses a nanosatellite’s uncontrolled motion relative to its mass center after separation from 

the upper stage of «Soyuz» carrier rocket. Stochastic models of the initial conditions of the nanosatelite attitude 
motion are formulated. The possibility of successful solutions of navigation and communication problems using 
satellite navigation systems and low-altitude communications networks for LEO nanosatellites is shown.  
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