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Рассмотрена возможность использования гелиотермической двигательной уста-
новки для построения созвездий наноспутников формата CubeSat типоразмера 
6U. Наличие такой двигательной установки на борту каждого спутника созвездия 
подразумевает прямой нагрев рабочего тела сфокусированным солнечным излуче-
нием. По сравнению с электрореактивными двигателями предлагаемый движи-
тель имеет тягу на порядки выше, что позволяет построить созвездие наноспут-
ников на низкой околоземной орбите менее чем за 6 суток. Если сравнивать с 
электротермическими двигателями, то в представленном решении достигается 
более высокая эффективность преобразования энергии солнечного излучения в 
тепловую энергию рабочего тела. Было проведено моделирование движения кос-
мического аппарата с учетом взаимного влияния работы двигательной установки, 
системы ориентации и стабилизации, системы электропитания, а также про-
хождения теневых участков орбиты, на которых происходит потеря электриче-
ской и тепловой энергий. 
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Введение. В 2013–2020 гг. значительно увеличилось количество 
ежегодно запускаемых наноспутников типа CubeSat. Например, 
только за 2014–2015 гг. было запущено более 200 таких спутников. 
Если первоначально формат CubeSat использовался для запуска уни-
верситетских космических аппаратов (КА) и отработки технологий, 
то в настоящее время большая часть этих спутников создается для 
решения коммерческих задач [1, 2]. 

Переход от образовательных задач к профессиональным предпола-
гает увеличение количества группировок кубсатов. Текущие методы 
построения группировок пассивно летящих наноспутников неэффек-
тивны. На околоземную орбиту кубсаты выводятся преимущественно 
кластерными пусками или с борта Международной космической стан-
ции (МКС). Движение по орбите КА они начинают фактически из од-
ной точки, распределение по орбите происходит только за счет незна-
чительного разброса начальных скоростей при отделении от пускового 
адаптера или при различной силе аэродинамического сопротивления. 
Алгоритмы разведения спутников в созвездия благодаря управлению 
силой аэродинамического сопротивления занимают более 300 дней 
для достижения равномерного распределения по орбите [3]. 
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Для повышения эффективности использования кубсатов требует-
ся создание компактной двигательной установки, способной за ко-
роткое время развести спутники в созвездие, а также восстановить 
конфигурацию созвездия при выходе из строя одного из аппаратов. 
Двигательная установка (ДУ) должна иметь возможность значитель-
но изменить скорость наноспутника за период времени, существенно 
меньший срока активного существования аппарата. Типичная тяга 

электрореактивных ДУ кубсатов относительно низкая: 654 10 Н  — 

для электродинамических ДУ [4–6], 645 10 Н  — для пульсирующих 

плазменных ДУ [7, 8], 654 10 Н  — для вакуумных электродуговых 

ДУ [5], 674 10 Н  — для электростатичных ДУ [9] и 6100 10 Н  — 
для ДУ, ионизирующих спрей [4]. Подобные ограничения тяги для 
электрореактивных ДУ делают их пригодными только для длитель-
ных перелетов или компенсации возмущений, когда время перелета 
слабо ограничено и требуются значительные запасы характеристиче-
ской скорости [4, 10]. Двигатели на сжатом газе, имеющие запас ха-
рактеристической скорости менее 5 м/с,  не могут применяться для 
быстрого развертывания группировок [11, 12]. Использование тради-
ционных химических ДУ на борту кубсата проблематично ввиду вы-
соких температур и ограничений стандарта CubeSat на общий запас 
химической энергии, которое составляет 100 Вт ч  согласно специ-
фикации стандарта CubeSat [13].  

Термические двигатели, использующие электрическую энергию 
солнечных батарей (СБ), для нагрева воды или монокомпонента [14, 
15] способны создать значительную тягу, но их эффективность огра-
ничена 28 % КПД GaAs фотопреобразователей [16], а также допол-
нительными потерями в электронагревателях, аккумуляторах  
и системе управления питанием. Кроме того, двигатели, которые по-
требляют бортовую электроэнергию, приводят к значительному со-
кращению эффективного времени работы других устройств нано-
спутника, учитывая ограниченную среднюю орбитальную мощность 
кубсатов (порядка 2...8 Вт ), в то время как типичное потребление 
термического двигателя [4, 17, 18] составляет 0,5...5,5 Вт.  

Отечественными учеными был проведен теоретический обзор ге-
лиотермических космических систем для аппаратов более тяжелого 
класса, чем CubeSat [19]. Предложены варианты использования сол-
нечной энергодвигательной установки (СЭДУ) для повышения эн-
тальпии одного из компонентов топлива химических двигательных 
установок, что может существенно увеличить удельный импульс и 
тягу жидкостного ракетного двигателя [20, 21]. В указанных работах 
помимо гелиоконцентратора рассматривается также преобразование 
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тепловой энергии солнечного излучения в электрическую посред-
ством солнечных батарей и только потом — в тепловую энергию од-
ного из компонентов топлива. 

В данной работе предлагается СЭДУ, основанная на прямом 
нагреве рабочего тела сфокусированным солнечным излучением  
с помощью линзы Френеля. 

Цель работы — разработка математической модели функциони-
рования двух маневрирующих наноспутников, оснащенных СЭДУ, 
для определения пригодности СЭДУ для быстрого построения со-
звездия произвольной конфигурации при сохранении плоскости и 
высоты орбиты. 

Математическая модель. Рассмотрим математическую модель 
спутника, включающую в себя СЭДУ (геликонцентратор, бак рабочего 
тела, клапан, сопло), маховичную систему ориентации и стабилизации 
(СОС), систему электропитания. Необходимость объединения не-
скольких подсистем в одну модель обусловлена рядом особенностей. 
Температура рабочего тела и, следовательно, работа ДУ зависят от 
точности ориентации на Солнце и скорости разворотов спутника. В то 
же время работа двигательной установки создает возмущающий мо-
мент, влияющий на ориентацию КА; работа ДУ влияет на расписание 
пролета теневых участков орбиты и смену режимов нагрева и охла-
ждения рабочего тела. Работа бортовых систем и смена режимов ори-
ентации КА из солнечной в орбитальную могут приводить к разряду 
аккумуляторных батарей, следовательно, в общей модели необходимо 
учитывать и энергобаланс спутника. 

Часть модели, описывающая нагрев двухфазной среды в замкну-
том объеме и истечение пара из сопла, была описана ранее [22]. Ниже 
рассмотрим остальные составляющие математической модели. 

Допущения математической модели. При расчете баллистики 
приняты такие допущения: космический аппарат движется в цен-
тральном сферическом поле тяготения Земли; возмущающие воздей-
ствия помимо тяги двигателя отсутствуют; тяга включается и отклю-
чается мгновенно. 

Математическая модель тени Земли построена с учетом следую-
щих допущений: угловой размер Солнца постоянен; Земля является 
шаром; модель тени Земли является конической; присутствуют зоны 
тени и полутени; единичный вектор спутник–Солнце совпадает  
с единичным вектором Земля–Солнце в геоцентрической инерциаль-
ной системе координат; смена режимов работы спутника происходит 
при достижении половины видимости Солнечного диска. 

При построении математической модели гелиоконцентратора 
учтены следующие допущения: световое пятно либо полностью 
находится на приемнике излучения, либо полностью находится вне 
его. Переход между указанными режимами определяется предельным 
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углом отклонения оси гелиоконцентратора от направления на Солн-
це. Эффективность фокусировки и поглощения светового потока 
концентратором является постоянной величиной — она не зависит 
от малых отклонений оси гелиоконцентратора от направления 
на Солнце. Световой поток пропорционален доле видимой части 
Солнца. 

Отмеченные выше допущения приняты по причине того, что ре-
жим разворота на Солнце непродолжителен, а в режиме ориентации 
на Солнце ось гелиоконцентратора отклоняется от направления на 
Солнце в малых пределах. Большую часть времени световой пучок 
либо расположен в центральной части приемника излучения, либо 
полностью находится за его пределами, что обеспечивается быстрой 
переориентацией в результате использования двигателей маховиков.  

Возможно использование линзы как с экспоненциальным убыва-
нием интенсивности светового потока по мере удаления от центра 
светового пятна, так и с равномерным распределением интенсивно-
сти в зоне светового пятна. Рассмотрение влияния размера светового 
пятна и характера распределения интенсивности на общую эффек-
тивность гелиоконцентратора выходит за рамки настоящей работы. 

Допущения математической модели СОС: ориентация спутника 
всегда известна, такое допущение возможно благодаря теореме  
о разделении [23]; исполнительные органы точно отрабатывают тре-
буемый момент при любой скорости вращения ниже максимальной, 
угловая скорость вращения маховиков всегда точно известна, махо-
вики установлены идеально точно, момент инерции маховиков rwJ  

одинаков и точно известен; гироскопический момент маховиков не 
учитывается; на спутник не действуют внешние возмущающие мо-
менты, т. е. на ориентацию спутника влияют только работа исполни-
тельных органов СОС и возмущающий момент от неидеально цен-
трированной ДУ. 

Уравнения математической модели баллистики. Вектор уско-
рения спутника определяется соотношениями: 
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где satm  — масса наноспутника; sat dry massm  — сухая масса наноспут-

ника; fuelm  — масса топлива; G  — гравитационная постоянная; 

gravityF  — вектор силы гравитационного влияния Земли на космиче-

ский аппарат; M  — масса Земли; satr  — вектор Земля–космический 
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аппарат; F  — вектор суммы действующих на космический аппарат 

сил; thrustF  — вектор равнодействующей сил тяги двигателей; a  — 

вектор ускорения космического аппарата. 
Для того чтобы финальная орбита оставалась скругленной, вве-

ден закон управления включениями двигателя, который разрешает 
только определенные зоны орбиты для выполнения маневров. Чем 
выше эллиптичность орбиты, тем более узкая зона вокруг перигея и 
апогея считается допустимой. Например, если задачей является под-
нятие орбиты, то допустимая зона для работы двигателя вычисляется 
вокруг апогея, для того чтобы в большей степени увеличивать пери-
гей. Допустимая угловая зона для маневров threshold  вычисляется ди-

намически из разницы r  между текущими значениями радиуса пе-
ригея pr  и радиуса апогея :ar  

   
310

threshold1 1 2 ; 0, ,6
            r

a pr r r a e a e ae  

где e  — эксцентриситет эллиптической орбиты. 
Числовые коэффициенты в функции подобраны эмпирически  

и могут быть изменены в зависимости от задач миссии. 
Уравнения математической модели положения Солнца и те-

ни Земли. Положение Солнца относительно Земли [23] определяется 
следующим образом: сначала определяются средняя долгота   и 

средняя аномалия Солнца M  в градусах: 
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Для данного года Y (между 1901 и 2099 г.), месяца M, дня D,  
часа h, минуты m и секунды s, Юлианская дата рассчитывается сле-
дующим образом [20]: 

  7 9
, , , , , 1 721 013,5 367 INT INT

4 12

275 60 / 60
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9 1440

M
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Здесь INT обозначает целую часть; 60  — использование 61 с для 
дней с дополнительной секундой.  
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Или если использовать время t с отсчетом времени от начала мо-
делирования start ,JD  то 

start . JD JD t  

И  , и M  приводятся к диапазону от 0  до 360 , а долгота  

эклиптики определяется в градусах: 

   ecliptic 1,914666471 sin 0,019994643 sin .2       M M  

Наклон эклиптики вычисляется следующим образом: 

123,439291 0,0130042 .   UTT  

Тогда единичный вектор в направлении от Земли к Солнцу рас-
считывают так: 

          ecliptic ecliptic ecliptic cos , cos sin , si sin .n      
T

e  

Проведем расчет видимости Солнца. Единичный вектор спутник–
Солнце совпадает с единичным вектором Земля–Солнце в геоцен-
трической инерциальной системе координат: 

sat . e e  

Для окружностей радиусами a  и b a , центры которых разделе-
ны расстоянием c  (рис. 1), площадь видимой части диска [24] радиу-
сом a  рассчитываем по уравнению 

2 1 2 1
vis 2 2 2 2 2 2

2 2
2 sec sec ,                

ac bc
A a b

b a c b c a
 

где     1
.

4
         a b c b c a c a b a b c  

 

Рис. 1. Размеры, используемые для расчета видимой части Солнца 
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В рассматриваемом случае: 

 sat sat
sat

0 32 '00 / 2; arc ,sin ; arccos




 
       

 


R
a b c r r

r
 

где a  — половина углового размера Солнца (радиус); b  — угловой 
радиус Земли; c  — угловое расстояние между центром Солнца  
и Землей при наблюдении из центра масс (ц.м.) спутника; R  — ра-

диус Земли; satr  — вектор Земля–спутник; satr  — вектор спутник–

Солнце. 
При  c b a   видимость Солнца равна 0; при  c b a   види-

мость Солнца равна 1. В остальных случаях видимость Солнца равна 
отношению площади visA  видимой части Солнца к общей площади 

Солнца vis
2

.
 
  

A

a
 

Уравнения математической модели гелиоконцентратора.  
В случае если доля видимой части Солнца больше нуля и скалярное 
произведение орта направления на Солнце в системе координат (с.к.) 
спутника и оси гелиоконцентратора (целевого направления на Солн-
це) больше 0,98, что соответствует предельному отклонению оси 
концентратора от направления на Солнце порядка 11 , то поглощен-
ный световой поток определяется соотношением 

sun1367 , h c cW f X Y  

где 21367 Вт/м  — Солнечная постоянная на околоземной орбите; 

sunf  — доля видимой части Солнечного диска; ;cX  cY  — размеры 

концентратора;   — эффективность концентратора. 
Уравнения математической модели СОС. Запишем Эйлерово 

уравнение вращения [20]: 

   1
,

     
 BI c c BI c BI

B B B B B BJ Jω L ω ω  

где c
BJ  — тензор инерции спутника; c

BL  — суммарный момент от 

действующих сил в связанной системе координат; BI
Bω  — вектор  

угловой скорости спутника. 
Сумма моментов определяется по формуле 

ext rw thrust ,  c
BL L L L  

где ext 0L  — вектор момента от внешних возмущающих воздей-

ствий; rwL  — вектор управляющего момента маховичной системы; 
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thrust thrust offset L F r  — момент, вызываемый нецентральным прило-

жением тяги двигателя, offsetr  — эксцентриситет линии действия тяги 

относительно ц.м. 
Вектор управляющего момента маховичной системы складывает-

ся из двух составляющих: 

rw ,  AL m ω H  

где A  — матрица размера 3 4  направляющих косинусов единичных 
векторов  1 2 3, , , i i ih h hih  определяющих схему установки электро-

двигателей-маховиков;  1 2 3 4, , , m m m mm  — управляющие моменты 

электродвигателей-маховиков; H  — вектор кинетического момента 
маховичной системы.  

Вычитаемое ω H  учитывает гироскопический момент, возника-
ющий при вращении маховичной системы с угловой скоростью ω  
вместе с космическим аппаратом; в соответствии с допущениями этим 
слагаемым можно пренебречь. Тогда указанное соотношение можно 
переписать в виде 

rw . AL m  

Здесь  rw rw rw rw, ,x y zL L LL  — управляющие моменты маховичной 

системы по осям стабилизации. 
Задача управления маховичной системой заключается в нахожде-

нии управляющих моментов двигателей-маховиков ,im  обеспечива-

ющих равенство вектора rwL  требуемому вектору управляющего 

момента космического аппарата. Число неизвестных переменных im  

превышает число уравнений. Такая система может быть решена мно-
гими способами.  

Избыточность маховичной системы позволяет оптимизировать 
некоторые показатели качества. Так, в качестве критерия оптималь-
ности маховичной системы обычно используется минимум суммы 
квадратов управляющих моментов маховиков [25]: 

4
2

1

.


 i
i

J m  

Искомое решение представляется в виде [26] 

  1

rw .


 T TA AAm L  

По известным требуемым управляющим моментам маховиков 
находят угловые ускорения маховиков: rw/ .i im J   
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При определении реальных угловых ускорений маховиков учи-
тываются следующие ограничения:  

управляющий момент маховика находится в диапазоне 
 max max; ,m m  т. е. если требуемый управляющий момент находится 

вне этого диапазона, то маховик создаст управляющий момент 

maxm  в соответствии с требуемым направлением;  

угловая скорость маховика находится в диапазоне  max max; ,   

т. е. если маховик находится на линии насыщения и требуется соз-
дать момент, который еще больше разгонит маховик, то угловое 
ускорение маховика i  будет равно нулю. 

В случае использования четырех маховиков, установленных пи-
рамидой, так что ось пирамиды совпадает с осью z  спутника, а про-
екции осей маховиков на плоскость xy  параллельны осям с.к. спут-
ника, матрица установки маховиков будет следующей: 

   
   

       

wheel wheel

wheel wheel

wheel wheel wheel wheel

cos 0 cos 0

0 cos 0 cos ,

sin sin sin sin

   
     
     

A  

где wheel  — угол между осью электрического двигателя маховика и 

плоскостью .xy  
Требуемый управляющий момент определяется соотношением 

cmd err ,    BI
d B pK KL ω q  

где errq  — кватернион, определяемый из соотношения, приведенного 

ниже; ,dK  pK  — матрицы, которые вычисляют как  c
d Bk J  и  c

d Bk J  

соответственно, ,dk  pk  — скалярные коэффициенты, меняющиеся в 

зависимости от смены режимов работы СОС. 
Кватернион ошибки определяется соотношением 

1
err cmd bi ,

 q q q  

при этом если скалярное произведение, взятое по всем четырем ком-
понентам кватернионов cmdq  и bi ,q  отрицательное, то biq  необходи-

мо предварительно поэлементно умножить на –1. 
Для обеспечения лучшей вычислительной устойчивости ориента-

ция задается через кватернион ориентации, производная которого 
определяется соотношением 

 1
,

2
   BI

BI B BIq ω q  
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где  

0

0
.

0

0

   
 
         
    

x y z

x z yBI
B

y z x

z y x

ω  

Простой случай алгоритма построения созвездия. Высота це-
левой орбиты совпадает с исходной. Задачу построения созвездия 
спутников можно свести к множеству задач фазирования двух спут-
ников. Предельный, наиболее продолжительный маневр заключается 
в фазировании двух спутников на угол 2 ,  потому что все промежу-
точные углы могут быть достигнуты за меньшее время, следователь-
но, можно построить любую конфигурацию группировки за время 
меньшее, чем необходимо для фазирования двух спутников с разни-
цей в целый виток орбиты. Например, в частном случае группировка 
из двух спутников строится за время в 2 раза меньшее, так как фази-
ровать нужно только на угол ,  т. е. в диаметрально противополож-
ные точки орбиты, а не на полный оборот. Для группировки из трех 
спутников необходимо порядка 2 / 3  от времени фазирования на 2 ,  
так как разница по фазе между лидирующим и последним спутника-
ми составляет 2 / 3  витка. 

Для того чтобы быстрее накопилась разница по фазе, необходи-
мо, чтобы максимально отличались орбитальные периоды спутников. 
По этой причине один из спутников следует перевести на орбиту  
с минимально возможной высотой, а другой — на орбиту с макси-
мально возможной высотой, но таким образом, чтобы оставался запас 
топлива, требуемый для возвращения на исходную орбиту. В случае 
отсутствия сил атмосферного сопротивления и прочих возмущений, 
кроме центрального сферического поля тяготения Земли, для перехо-
да на предельные «низкую» и «высокую» орбиты достаточно выра-
ботать половину рабочего тела, чтобы вторая половина осталась для 
возвращения на исходную орбиту. Такая оценка необходимого коли-
чества топлива для выполнения маневров не учитывает того, что об-
щая масса спутника будет уменьшаться и параметры каждого следу-
ющего импульса также будут изменяться. В дальнейшем оценку 
потребного количества топлива для маневров можно уточнить. 

Время маневрирования для перелета на промежуточные орбиты  
с максимальной и минимальной высотой может не совпадать, поэто-
му необходимо также провести моделирование свободного полета 
того спутника, который затратил меньше времени на маневр, чтобы 
свободный полет спутники на «высокой» и «низкой» орбитах начали 
с одного и того же момента времени. 
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Необходимое время свободного полета рассчитывают следую-
щим образом. Сначала вычисляются орбитальные элементы по из-
вестным векторам положения и скорости: 

2

;
2

,;
2

 
     

v
E a

r
MG

E
 

где   — гравитационный параметр; G  — гравитационная постоян-

ная; M  — масса Земли; E  — удельная механическая энергия; v  — 

скорость спутника; a  — большая полуось эллипса орбиты. 
Далее вычисляются орбитальные периоды по известным боль-

шим полуосям: 

   3 3
1 1 2 22 2 .;T a T a       

Начальную разницу фаз после перелета на промежуточные орби-
ты рассчитывают через скалярное произведение радиус-векторов 
спутников: 

1 2
0

1 2

arccos .
   
  

 
 
r r

r r
 

Предположим, что длительности перелетов с начальной орбиты 
на орбиту фазирования и обратно совпадают для каждой из орбит  
в отдельности. Тогда необходимо найти время, за которое спутники 
накопят разницу по фазам, равную goal 02   , так как изначально  

у спутников уже есть разница по фазе 0  и такая же разница фаз до-

бавится во время маневра по возвращению на исходные орбиты. Если 

minT  и maxT  соответственно минимальные и максимальные значения 

орбитальных периодов, то время фазирования можно выразить через 
число оборотов и период обращения как для первого, так и для вто-
рого спутника: 

goal 0
min max

2
;

2
.

   
      

f ft T n t T n                     (2) 

Время окончания фазирования равно сумме начального времени 
свободного полета 0ft  и длительности свободного полета : ft  

1 0 .  f f ft t t                                             (3) 

Из системы уравнений (2) выразим  ft  и подставим в уравне-

ние (3): 
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goal 0 min max
1 0

max min

2
.

2

   
     

f f
T T

t t
T T

 

По окончании фазы свободного полета в момент времени 1ft  

разница фаз между спутниками составит goal 0 ,   и во время треть-

ей фазы — возвращения на исходные орбиты — будет компенсиро-
вана разница 0  в требуемой фазе, итоговая разница фаз составит 

требуемую величину goal.  

Общий случай построения созвездия. Высота целевой орбиты 
отличается от исходной. Более общий случай, когда кроме фазирова-
ния необходимо перейти на орбиту другой высоты, отличается тем, 
что появляется дополнительный шаг. Рассмотрим это на примере 
финальной требуемой орбиты, радиус которой больше исходной.  

Перед выполнением маневров следует определить, какой запас 
рабочего тела необходим для перелета на финальную орбиту. Остав-
шаяся часть рабочего тела делится на две части: для перелета на ор-
биту фазирования и для последующего возвращения на требуемую 
орбиту. Один из спутников использует указанную половину остатка 
рабочего тела для того, чтобы на первом этапе снизить свою орбиту  
и перейти на минимально допустимую высоту орбиты. Второй спут-
ник на начальном этапе перейдет на финальную орбиту и дополни-
тельно выработает еще половину остатка топлива для перехода на 
более высокую предельно допустимую орбиту, т. е. такую, с которой 
он сможет вернуться на требуемую с оставшимся топливом. После 
выполнения указанных перелетов схема остается такой же: тот спут-
ник, что затратил на маневр меньшее время, моделируется в свобод-
ном полете, чтобы оба спутника продолжили свободный полет с од-
ного момента времени. Необходимое время на свободный полет 
вычисляется так же. Далее оба спутника перелетают на финальную 
орбиту, и моделирование происходит до тех пор, пока оба спутника 
не достигнут фазы свободного полета с полностью выработанным 
топливом, чтобы можно было оценить финальную действительную 
разницу фаз. Ранее описанный простой случай, когда высота финаль-
ной орбиты совпадает с начальной, является частным случаем и ука-
зан для лучшего понимания общего случая. 

Моделирование проводилось для следующих параметров:  
начальная масса двухфазной среды вода — пар 0 0, 25 кг;m  

температура в начальный момент времени 0 300 K;T  

объем, занимаемый двухфазной средой вода — пар, 0,5 л; V   

начальное давление в баке P  соответствует линии насыщения; 
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эквивалентная масса алюминиевой конструкции СЭДУ 
0,3 кг;mm  

теплоемкость алюминия  903Дж/ кг K ;mc    

масса неотработанного рабочего тела, которое останется в систе-
ме, равна 0,05 кг;  

подводимая тепловая мощность на освещенном участке орбиты 
соответствует тепловой мощности Солнечного излучения, равной 

21367 Вт/м ,  снимаемой с концентратора размерами  0,1 0,3 м;   

тепловая эффективность концентратора 0,75;  

площадь приемника излучения 20,0016 м ;   
температура рабочего тела, при которой открывается отсечной 

клапан, open 450 K;T   

длительность удержания клапана в открытом состоянии 

open 1,5 с;t  

степень черноты поверхности приемника излучения 0,83   со-
ответствует эмали завода «Композит» [27];  

диаметр критического сечения сопла 3мм;   
диаметр выходного сечения 25мм;   
суммарная сухая масса разгонного блока и спутника 7,315 кг;  
требуемая точность ориентации 10 ;   
требуемая точность стабилизации 1 /с;  
вектор начальных угловых скоростей вращения маховиков 

 0,00 0,00 0,00 0,00 ;
T

 

угол установки маховиков 22,80 ;  
TLE (от англ. Two-Line Element set — двухстрочный набор эле-

ментов) элементы орбиты: 
1 25544U 98067A  20159.17750479 -.00000282  00000-0  30238-5 0  9991 
2 25544  51.6459  38.0125 0002438  28.0771 113.9243 15.49425665230468 

Результаты моделирования. Были получены графики ключевых 
параметров работы спутника в зависимости от времени для всех ре-
жимов работы (рис. 2–8), а также определено время, необходимое для 
фазирования двух спутников в пределах исходной орбиты с разницей 
в целый виток (рис. 9). Время фазирования двух спутников на целый 
виток является верхней оценкой для построения произвольной кон-
фигурации созвездия наноспутников в пределах исходной орбиты. 
Установлено, что при начальном уходе ц.м. даже на 1 мм от линии 
действия силы тяги маховики выходят в насыщение задолго до пол-
ной выработки рабочего тела. Необходимо использовать систему кор-
рекции ориентации оси  двигателя или  систему  из нескольких сопел. 
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Рис. 2. Изменение высоты первого спутника на этапе перелета  
на орбиту фазирования 

 
 

 

Рис. 3. Изменение скорости первого спутника на этапе перелета  
на орбиту фазирования 
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Рис. 4. Изменение тепловой энергии рабочего тела первого спутника  
на этапе перелета на орбиту фазирования 

 
 

 

Рис. 5. Изменение запаса рабочего тела первого спутника на этапе перелета  
на орбиту фазирования 

 
 
 



З.С. Жумаев 

16                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 5·2021 

 
 
 

 

Рис. 6. Изменение заряда аккумуляторных батарей первого спутника  
на этапе перелета на орбиту фазирования 

 
 

 

Рис. 7. Изменение составляющих командного кватерниона ориентации  
первого спутника на этапе перелета на орбиту фазирования 
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Рис. 8. Изменение угловых скоростей маховиков первого спутника  
на этапе перелета на орбиту фазирования 

 

Рис. 9. График скалярного произведения нормированных радиус-векторов  
положений двух фазируемых космических аппаратов 

 
Альтернативный вариант в виде разгрузки маховиков с помощью ка-
тушек не подходит, так как во время работы двигательной установки 
линия действия тяги может существенно смещаться и с каждым по-
следующим импульсом может все больше увеличиваться паразитный 
момент. При указанных начальных условиях не происходит разряда 
аккумуляторных батарей ниже критически допустимого уровня 
(см. рис. 6), во время фазы свободного фазирования происходит  
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полная зарядка аккумуляторных батарей. При активном маневриро-
вании алгоритм управления включениями двигательной установки 
приводит к сокращению начальной эллиптичности орбиты, что видно 
по разнице между минимальной и максимальной высотами орбиты 
(см. рис. 2). Скачки скорости не являются мгновенными (см. рис. 3), а 
растянуты во времени и соответствуют длительности работы двига-
теля при включениях. 

Заключение. Математическое моделирование показало, что лю-
бое количество наноспутников CubeSat формата 6U, оснащенных 
СЭДУ, могут быть фазированы в произвольную конфигурацию со-
звездия в той же плоскости и на той же высоте орбиты менее чем за  
6 суток при средней начальной высоте круговой орбиты 420 км. Для 
выполнения поставленных задач был создан программный комплекс 
моделирования динамики наноспутника с СЭДУ, активной махович-
ной СОС и системой энергопитания. Исследование показало, что 
необходимо использовать систему динамической центровки оси дви-
гателя или систему из нескольких сопел. 
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Mathematical model of a maneuvering nanosatellite  
with a heliothermal propulsion system and a flywheel  

orientation and stabilization system 
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Bauman Moscow State Technical University, Moscow, 105005, Russia 
 
The paper considers a possibility of using a heliothermal propulsion system for con-
structing constellations of nanosatellites in the CubeSat format. Such a propulsion system 
implies direct heating of the working fluid by focused solar radiation. In comparison with 
electric jet engines, the proposed propulsion has orders of magnitude higher thrust, 
which makes it possible to build a constellation of nanosatellites in low Earth orbit in 
less than 6 days. In comparison with electrothermal motors, the presented solution 
achieves higher efficiency of converting the energy of solar radiation into the thermal  
energy of the working fluid. The spacecraft motion was simulated taking into account the 
mutual influence of the propulsion system, the orientation and stabilization system, the 
power supply system, as well as the passage of the shadow sections of the orbit in which 
there is a loss of electrical and thermal energy. 
 
Keywords: nanosatellite, CubeSat, propulsion, constellation of satellites, helioconcentra-
tor, attitude determination and control system 
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