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Рассматривается пространственное движение относительно центра масс неуправляемого 
наноспутника на низких круговых орбитах. Определены аэродинамические характеристики 
наноспутников CubeSat-2U и CubeSat-3U. Получены функции распределения максимального угла атаки 
наноспутников для различных высот полёта в зависимости от разброса компонентов начальной угловой 
скорости. 
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распределения. 
 

При движении спутника на низких 
круговых орбитах основное влияние на 
него оказывают аэродинамический и гра-
витационный моменты. На высотах полё-
та, где преобладающим является аэроди-
намический момент, его можно использо-
вать для ориентации спутника по набега-
ющему потоку. Исследованию движения 
спутников на низких круговых орбитах 
посвящено большое количество работ. 
Однако вопросам статистического анализа 
углового движения неуправляемых спут-
ников уделялось мало внимания.  

В работе [1] получены законы рас-
пределения угла атаки спутника на услов-
ной границе атмосферы – высоте, где 
аэродинамические моменты начинают за-
метно влиять на изменение угла атаки. 
При этом предполагается, что отделение 
спутника происходит в направлении век-
тора скорости центра масс на внеатмо-
сферном участке траектории. 

В [2] проведён анализ законов рас-
пределения пространственного угла атаки 
лёгкой спускаемой капсулы на условной 
границе атмосферы и на участке движе-
ния в плотных слоях атмосферы. При 
этом учитывается неточность знания угла 
атаки в момент отделения капсулы от тро-
совой системы.  

В работе [3] исследовано неуправля-
емое движение относительно центра масс 

наноспутника стандарта CubeSat-2U, за-
крученного вокруг продольной оси и от-
делённого от орбитальной ступени раке-
ты-носителя «Союз» на низкой околокру-
говой орбите, сформированы вероятност-
ные модели начальных условий углового 
движения наноспутника.  

В данной работе рассматривается 
пространственное движение относительно 
центра масс неуправляемых динамически 
симметричных наноспутников CubeSat-2U 
и CubeSat-3U на низких круговых орби-
тах. Полагается, что отделение наноспут-
ника происходит на высотах, где аэроди-
намический момент оказывает суще-
ственное влияние, и им нельзя прене-
бречь. Предполагается, что при отделении 
компоненты угловых скоростей нано-
спутника представляют собой независи-
мые случайные величины, распределён-
ные по нормальному закону с нулевыми 
математическими ожиданиями. Анализи-
руется возможность ориентации продоль-
ной оси наноспутника вдоль вектора ско-
рости центра масс.  

Будем полагать, что рассматривае-
мые наноспутники обладают массовой и 
динамической симметрией. В табл. 1 при-
ведены их основные инерционно-
массовые характеристики.  
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Таблица 1. Основные инерционно-массовые характеристики наноспутников CubeSat-2U и CubeSat-3U 

 Характерный 
размер  
l  (м) 

Характерная 
площадь  
S  (м2) 

Масса 
m  (кг) 

Продольный 
момент инерции  

xI  (кг∙м2) 

Поперечные 
моменты инерции 

zy II =  (кг∙м2) 

CubeSat-2U 0.2 0.01 2 3.3∙10-3 8.3∙10-3 
CubeSat-3U 0.3 0.01 3 5.0∙10-3 25.0∙10-3 

 
В [3] при вычислении аэродинами-

ческих характеристик наноспутника 
CubeSat-2U принималось, что обтекание 
наноспутника свободномолекулярное и 
удар молекул газа абсолютно неупругий 
(все молекулы полностью теряют свою 
энергию при столкновении с наноспутни-
ком и не отражаются). В этом случае 
аэродинамическая сила представляет со-
бой силу сопротивления, которая опреде-
ляется площадью поперечного сечения 
наноспутника, нормального к направле-
нию потока. При этом коэффициент силы 
лобового сопротивления принимался рав-
ным 2,2. 

В данной работе определим 
аэродинамические характеристики 
наноспутников, учитывая возможное 
отклонение в реальности от гипотезы 
абсолютно неупругого удара. Для этого 

введём две системы координат: 1) систему 
координат xyzO1 , связанную с 
наноспутником таким образом, что точка 

1O  − это точка приведения всех сил, 
действующих на наноспутник (для 
удобства будем считать, что она лежит в 
геометрическом центре наноспутника), а 
оси системы координат параллельны 
соответствующим рёбрам наноспутника; 
2) систему координат aaa ZYOX , 
связанную с вектором скорости 
набегающего потока ∞V

r
. Связь между 

системой координат Oxyz  и системой 
координат aaa ZYOX  осуществляется с 
помощью пространственного угла атаки 
α  и угла собственного вращения ϕ  
(рис. 1а).  

 
 
 

     
 

а        б 
 

Рис. 1. Взаимное расположение систем координат для: 
а – наноспутника, б – элемента поверхности наноспутника 
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Поверхность наноспутников 
CubeSat-2U и CubeSat-3U можно 
представить шестью пластинами. На 
рис.1б изображён элемент поверхности 
dS  одной из пластин в связанной системе 
координат Oxyz . На каждый элемент 
поверхности действуют нормальное nP  и 
касательное τP  напряжения, возникающие 
в результате взаимодействия поверхности 
наноспутника с набегающим потоком 
газа. Вектор nP

r
 лежит на оси Oz  по 

направлению внутренней нормали к 
поверхности элемента. Вектор τP

r
 лежит в 

плоскости, образованной векторами nP
r

 и 

aOX , и ориентирован по направлению 

вектора скорости набегающего потока ∞V
r

. 
Угол iψ  − это угол между вектором 

нормального напряжения nP
r

 и вектором 
скорости набегающего потока (рис.1б). 

Будем считать, что набегающий на 
поверхность наноспутника поток газа 
свободномолекулярный и гиперзвуковой, 
характер взаимодействия молекул с 
поверхностью зеркально-диффузный, 
молекулы газа испытывают однократные 
соударения с поверхностью 
наноспутника. В этом случае нормальное 

nP  и касательное τP  напряжения, 
действующие на элементарную площадку 
поверхности dS , можно определить по 
формулам [4]: 

1/2
2 1/2( 1)(2 )2cos cos

in n i n w iP q a a tπ χ
ψ ψ

χ

  − = − +  
   

, (1) 

iiqaP
i

ψψττ cossin2= ,            (2) 
 
где iψ  − угол между вектором 

нормального напряжения 
inP

r
 i-й пластины 

и вектором скорости ∞V
r

 набегающего 
потока, который в случае пространствен-
ного движения зависит от углов атаки α  
и собственного вращения ϕ ; q  − 
скоростной напор; na , τa  − 
коэффициенты аккомодации нормального 

и касательного импульсов; χ  − 
показатель адиабаты газа; wt  − 
температурный фактор. 

Значения коэффициентов na  и τa  в 
(1, 2) зависят от физических свойств газа 
и поверхности наноспутника. Величины 
коэффициентов определяют эксперимен-
тально. Исследования, проведённые в [5], 
показывают, что значения коэффициентов 
аккомодации для воздуха, взаимодейст-
вующего с алюминием и сталью, 
составляют от 0,87 до 0,97. Значения 
температурного фактора wt  могут 
изменяться от 0,001 до 1 [6]. При таких 
значениях величин na , τa  и wt  
взаимодействие молекул с поверхностью 
наноспутника не является абсолютно 
неупругим. Значение показателя адиабаты 
газа χ  принималось в соответствии с [6] 
равным 1.4.  

Коэффициенты нормальной nc  и 
тангенциальной τc  аэродинамических сил 
определяются интегрированием 
зависимостей (1, 2) по поверхности 
наноспутника, обтекаемой потоком газа.  

На рис. 2 и 3 изображены 
зависимости коэффициентов ),( ϕαnc  и 

),( ϕατc  от углов атаки и собственного 
вращения для наноспутников CubeSat-2U 
и CubeSat-3U при различных значениях 
коэффициентов аккомодации и 
температурного фактора. 
Аэродинамические коэффициенты 
принимают наименьшие значения при 
значениях коэффициентов аккомодации 

0,97na = , 0,87aτ = , температурного 
фактора 0,001wt =  и при значении угла 
собственного вращения °= 0ϕ  (рис. 2). 
Аэродинамические коэффициенты 
принимают наибольшие значения при 

0,87na = , 0,97aτ = , 1=wt  и °= 45ϕ  
(рис. 3). Как видно, разность между 
наибольшим и наименьшим значениями 
аэродинамических коэффициентов 
составляет около 50% по отношению к 
наименьшим их значениям. 
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Рис.2. Зависимости аэродинамических коэффициентов нормальной nc  и тангенциальной τc  
аэродинамических сил от углов атаки и собственного вращения  

для наноспутников CubeSat-2U и CubeSat-3U ( 0,97na = , 0,87aτ = , 0,001wt = ) 

 
 

 
а        б 

 

Рис.3. Зависимости аэродинамических коэффициентов нормальной nc  и тангенциальной τc  
аэродинамических сил от углов атаки и собственного вращения  

для наноспутников CubeSat-2U и CubeSat-3U ( 0,87na = , 0,97aτ = , 1=wt ) 

 
Расчёты показывают, что равно-

действующая аэродинамических сил 
приложена в геометрическом центре 
наноспутника. В этом случае 
коэффициент восстанавливающего аэро-
динамического момента, вычисленный 
относительно центра масс, определяется 
по формуле: 

 
),(, ϕαϕα nT cxm −= ,            (3) 

 
где lxx TT /=  − безразмерная координата 
центра масс наноспутника, Tx  – 
положение центра масс, отсчитываемое от 
геометрического центра наноспутника 

вдоль продольной оси, l − характерная 
длина.  

На рис. 4 и 5 показаны зависимости 
коэффициента восстанавливающего 
аэродинамического момента от 
пространственного угла атаки α  и угла 
собственного вращения ϕ  для 
наноспутников CubeSat-2U и CubeSat-3U, 
безразмерная координата центра масс 
которых равна 0,1Tx = . Кривые 1 и 2 
построены для зависимости ϕα ,m , 
полученной при значениях угла 
собственного вращения °= 0ϕ  и °= 45ϕ  
соответственно. Кривая 3 построена для 
зависимости ϕα ,m , усреднённой по углу 
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ϕ . Для проведения анализа параметров 
движения зависимость коэффициента 

ϕα ,m , усреднённую по углу собственного 
вращения ϕ , с достаточной точностью 
можно аппроксимировать синусоидальной 
зависимостью )sin(0 αa  (пунктирная 
линия на рис. 4 и 5). На рис. 4а, 5а 

приведены зависимости, полученные при 
значениях коэффициентов аккомодации 

0,87na = , 0,97aτ =  и температурного 
фактора 1=wt , и на рис. 4б, 5б − при 

0,97na = , 0,87aτ =  и 0,001wt = . 

 

 
 

Рис.4. Зависимости коэффициента восстанавливающего аэродинамического момента наноспутника 
CubeSat-2U от пространственного угла атаки и угла собственного вращения:  
а – при  0,87na = , 0,97aτ =  и 1=wt ;  б – при  0,97na = , 0,87aτ =  и 0,001wt =   

(1 – °= 0ϕ , 2 – °= 45ϕ , 3 – усреднённая по углу ϕ ) 
 

 
Рис.5. Зависимости коэффициента восстанавливающего аэродинамического момента наноспутника 

CubeSat-3U от пространственного угла атаки и угла собственного вращения:  
а – при 87.0=na , 97.0=τa  и 1=wt ;  б – при 97.0=na , 87.0=τa  и 001.0=wt  

(1 – °= 0ϕ , 2 – °= 45ϕ , 3 – усреднённая по углу ϕ ) 
 

Сравним величины гравитационного 
и восстанавливающего аэродинами-
ческого моментов на высоте 330 км, что 
соответствует средней высоте орбиты, на 
которую в 2015 г. планируется запустить 
50 наноспутников стандарта CubeSat в 
рамках европейского проекта QB50, а 
также на высотах 245 км и 193 км, что 
соответствует максимальной и 
минимальной высоте околокруговой 
орбиты, используемой для выведения 

спутников с помощью третьей ступени 
ракеты-носителя «Союз».  

В табл. 2 – 4 приведены изменения 
отношения максимального значения 
аэродинамического момента к 
максимальному значению гравитацион-
ного момента в зависимости от начальной 
высоты полёта 0H  и величины 
безразмерной координаты центра масс 
наноспутника Tx  для ночной плотности 
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атмосферы при минимальной солнечной 
активности [7]. Значения аэродинами-
ческого момента определялись при 
значениях коэффициента восстанавли-
вающего момента, усреднённого по углу 

собственного вращения ϕ  и 
аппроксимированного синусоидальной 
зависимостью по углу атаки α . 

 
Таблица 2. Изменение отношения максимального значения аэродинамического момента  
к максимальному значению гравитационного момента в зависимости от величины безразмерной 
координаты центра масс на высоте полёта 330 км 

Tx  0,05 0,1 0,15 0,2 0,3 
CubeSat-2U 2,1 4,1 6,2 8,4 12,5 
CubeSat-3U 1,1 2,3 3,4 4,5 6,7 

 
Таблица 3. Изменение отношения максимального значения аэродинамического момента  
к максимальному значению гравитационного момента в зависимости от величины безразмерной 
координаты центра масс на высоте полёта 245 км 

Tx  0,05 0,1 0,15 0,2 0,3 
CubeSat-2U 22,4 44,8 67,2 90,6 135,4 
CubeSat-3U 12,0 24,4 36,4 48,4 72,8 

 
Таблица 4. Изменение отношения максимального значения аэродинамического момента  
к максимальному значению гравитационного момента в зависимости от величины безразмерной 
координаты центра масс на высоте полёта 193 км 

Tx  0,05 0,1 0,15 0,2 0,3 
CubeSat-2U 102,2 204,3 306,5 413,5 617,8 
CubeSat-3U 54,7 111,3 166,0 220,7 332,0 

 
Как видно из таблиц, на высотах до 

330 км преобладающим является 
аэродинамический момент даже для 
плотности, соответствующей ночной 
атмосферы при минимальной солнечной 
активности.  

Рассмотрим случай, когда 
аэродинамический момент является 
преобладающим и определяет характер 
углового движения. Тогда, пренебрегая 
влиянием гравитационного момента и 
орбитальной угловой скоростью, усредняя 
аэродинамический момент по углу 
собственного вращения и аппроксимируя 
его синусоидальной зависимостью от угла 
атаки, изменение пространственного угла 
атаки наноспутника можно описать 
следующим уравнением [1]: 

  
3( cos )( cos ) / sin

( )sin 0,
G R R G

a H
α α α α

α
+ − − −

− =

&&
   (4) 

 

где const/ n == IIR xxω , 

cos ( cos sin )sin consty zG R α ω φ ω φ α= + − + =   
− отнесённые к поперечному моменту 
инерции проекции вектора кинетического 
момента на продольную ось наноспутника 
и на направление скорости центра масс, 
соответственно; xI  – продольный момент 
инерции; nzy III ==  – поперечный момент 
инерции; zyx ωωω ,,  – проекции вектора 
угловой скорости на оси связанной 
системы координат; ϕ  – угол 
собственного вращения; 

)2/()()( 2
, nIHSlVmHa ρϕα=  – коэффициент 

аппроксимации аэродинамического 
момента синусоидальной зависимостью 
от угла атаки, отнесённый к поперечному 
моменту инерции; ϕα ,m  – коэффициент 
восстанавливающего момента, 
вычисленного относительно центра масс, 
S – характерная площадь, l – характерный 
размер наноспутника; V – скорость центра 
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масс, H  – высота полёта; )(Нρ  – 
плотность  атмосферы.  

Изменение высоты круговой орбиты 
вследствие сопротивления атмосферы 
происходит очень медленно, и при 
рассмотрении углового движения 
наноспутника на одном или нескольких 
витках можно принять constH = . В этом 
случае для системы (4) имеет место 
интеграл энергии: 

 

Ea
RGGR

=+
+−++

α
ααα

cos
)sin2/()cos2(2/ 2222& . (5) 

 
Значение E определяется по 

начальным условиям, при этом 
000 sincos ϕωϕωα zy +=& . 

Максимальное значение угла атаки 
определяется из уравнения  

 

0cos
)sin2/()cos2(

max

max
2

max
22

=−+
+−+

Ea
RGGR

α
αα

, (6) 

 
которое следует из интеграла энергии (5) 
при 0=α& . 

Для определения функции 
распределения максимального угла атаки 
наноспутника было проведено 
статистическое моделирование (10000 
численных экспериментов) по 
соотношениям (5) и (6). Предполагалось, 
что компоненты начальной угловой 
скорости наноспутника независимы и 
распределены по нормальному закону с 
нулевыми математическими ожиданиями 
и в начальный момент времени 
продольная ось наноспутника направлена 
по вектору скорости центра масс. 
Предполагалось, что начальное значение 
коэффициента )(Ha  − это случайная 
величина, распределённая равномерно в 
диапазоне от минимального значения, 
соответствующего минимальному 
значению коэффициента нормальной nc  
аэродинамической силы и ночной 
плотности атмосферы при минимальной 

солнечной активности, до максимального 
значения, соответствующего 
максимальному значению коэффициента 
нормальной nc  аэродинамической силы и 
дневной плотности атмосферы при 
максимальной солнечной активности. 

На рис. 6 – 8 показаны изменения 
функции распределения максимального 
угла атаки наноспутников CubeSat-2U и 
CubeSat-3U (со значениями безразмерной 
координаты центра масс 0,1 и 0,2) в 
зависимости от величин 
среднеквадратичных отклонений 
составляющих начальной угловой 
скорости наноспутника: кривая 1 для 
3 3 2,5

y zω ωσ σ= =  град/с и 3 0,5
xωσ =  град/с; 

кривая 2 для 3 3 1,5
y zω ωσ σ= =  град/с и 

3 0,3
xωσ =  град/с; кривая 3 для 

5.033 ==
zy ωω σσ  град/с и 3 0,1

xωσ =  град/с; 

кривая 4 для 3 3 0,25
y zω ωσ σ= =  град/с и 

3 0,05
xωσ =  град/с. Графики построены 

для высот 193 км, 245 км и 330 км. 
Используя полученные функции 

распределения максимального угла атаки, 
можно проанализировать возможность 
ориентации продольной оси наноспутника 
вдоль вектора скорости с заданной 
вероятностью на заданной высоте полёта, 
определить требования к начальным 
величинам углового движения и к 
положению центра масс наноспутника.  

Так, например, для того чтобы на 
высоте 193 км обеспечить ориентацию 
продольной оси наноспутника CubeSat-3U 
вдоль вектора скорости центра масс в 
пределах °− 200  с вероятностью 0,95 в 
случае, если величины 
среднеквадратичных отклонений 
составляющих начальной угловой 
скорости не превосходят значений 
3 3 1,5

y zω ωσ σ= =  град/с и 3 0,3
xωσ =  град/с, 

необходимо обеспечить положение центра 
масс наноспутника 0, 2Tx =  (рис. 6б). 
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а        б 
Рис. 6. Функция распределения максимального угла атаки 

на высоте 193 км для наноспутников: а – CubeSat-2U, б – CubeSat-3U 
 
 

 
а       б 
Рис. 7. Функция распределения максимального угла атаки 

на высоте 245 км для наноспутников: а – CubeSat-2U, б – CubeSat-3U 
 
 

 
а      б 

Рис. 8. Функция распределения максимального угла атаки 
на высоте 330 км для наноспутников: а – CubeSat-2U, б – CubeSat-3U 

 
Рассмотрим частный случай про-

странственного движения относительно 
центра масс наноспутника − плоское уг-
ловое движение. В этом случае соотноше-
ние (6) имеет вид 

 

0cos max =− Ea α ,            (7) 
 

где 
2

cos
2
0

0
α

α
&

+= aE . 
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Из (7) следует 
 

0

2
0

0max 2
coscos

a
α

αα
&

+= .           (8) 

 
Будем считать, что величина 0α&  

распределена по Рэлеевскому закону 
(компоненты поперечной составляющей 
угловой скорости независимы и 
распределены по нормальному закону с 
нулевыми математическими ожиданиями 
и дисперсиями, равными 2 2 2

y zσ σ σ= = ). 
Тогда, вычисляя распределение функции 
по распределению аргумента в 
соответствии с [8], получим 
аналитические выражения для плотности 
распределения и функции распределения 
максимального угла атаки ),( 0max παα ∈ : 

 







 −−−

= 2
0max

2
max

max
)cos(cos

exp
sin

)(
σ

αα
σ

α
α

aaf , 

  (9) 
 
 







 −−

−= 2
0max

max
)cos(cosexp1)(

σ
αα

α
aF . (10) 

 
Для оценки возможности 

использования полученной для случая 
плоского углового движения 
аналитической функции распределения 
максимального угла атаки в случае 
пространственного движения были 
проведены расчёты для наноспутника 
CubeSat-2U со значением безразмерной 
координаты центра масс 0,1 и с 
минимальным значением коэффициента 
нормальной аэродинамической силы. 
Рассматривалась высота полёта 245 км, 
плотность соответствовала ночной 
атмосфере при минимальном индексе 
солнечной активности. Оценивалось 
влияние начального угла атаки 0α  и 

начальной продольной угловой скорости 
xω .  

На рис. 9 и 10 показаны графики 
функции распределения максимального 
угла атаки maxα , полученные в результате 
численного эксперимента по 
соотношениям (5) и (6) (сплошные 
линии), и графики аналитической 
функции распределения (10) (пунктирные 
линии) для различных значений 
начального угла атаки 0α  (рис. 9) и 
начальной продольной угловой скорости 

xω  (рис.10). На рис. 9 кривые 1−3 
построены для среднеквадратичных 
отклонений составляющих начальной 
угловой скорости наноспутника 

133 ==
zy ωω σσ  град/с и 3 0,2

xωσ =  град/с, 

при этом кривые 1 соответствуют 00 =α , 
кривые 2 – °= 150α , кривые 3 – °= 300α ; 
кривые 4–6 построены для 233 ==

zy ωω σσ  

град/с и 3 0,2
xωσ =  град/с, при этом 

кривые 4 соответствуют 00 =α , кривые 5 
– °= 150α , кривые 6 – °= 300α . На 
рис. 10 кривые 1–4 построены для 

133 ==
zy ωω σσ  град/с и 00 =α , при этом 

кривая 1 построена для аналитической 
функции, кривая 2 – для 3 0,2

xωσ =  град/с, 
кривая 3 – для 23 =

xωσ  град/с, кривая 4 – 
для 43 =

xωσ  град/с; кривые 5-8 
построены для 233 ==

zy ωω σσ  град/с и 

00 =α , при этом кривая 5 построена для 
аналитической функции, кривая 6 – для 
3 0,2

xωσ =  град/с, кривая 7 – для 23 =
xωσ  

град/с, кривая 8 – для 43 =
xωσ  град/с. 

 



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

121 
 

 
Рис. 9.  Функция распределения максимального угла атаки  

для различных значений начального угла атаки 0α  

 

 
Рис.10. Функция распределения максимального угла атаки  

для различных значений начальной продольной угловой скорости xω   

 
Как видно, при отделении 

наноспутника по вектору скорости центра 
масс (начальное значение угла атаки 
мало) и при незначительной закрутке 
наноспутника относительно продольной 
оси можно в случае пространственного 
углового движения с достаточной 
точностью использовать аналитическую 
функцию распределения максимального 
угла атаки, полученную для случая 
плоского углового движения. 

Таким образом, определены 
аэродинамические характеристики 
наноспутников CubeSat-2U и CubeSat-3U. 
Получены функции распределения 
максимального угла атаки наноспутников 
для различных высот полёта в 
зависимости от разброса компонентов 

начальной угловой скорости. Используя 
полученные функции распределения 
максимального угла атаки, можно 
проанализировать возможность 
ориентации продольной оси наноспутника 
вдоль вектора скорости с заданной 
вероятностью на заданной высоте полёта, 
определить требования к начальным 
величинам углового движения и к 
положению центра масс наноспутника. 

 
Исследование выполнено при 

финансовой поддержке РФФИ в рамках 
научного проекта № 13-08-97015-
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Spatial motion of an uncontrolled nanosatellite around its center of mass on low circular orbits is 

considered. The aerodynamic characteristics of nanosatellites CubeSat-2U and CubeSat-3U are determined. The 
distribution functions of the maximum angle of attack of nanosatellites for various flight altitudes depending on 
the dispersion of the components of the initial angular velocity are obtained. 
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