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Надежность как космических аппаратов в целом, так и отдельных их систем, под-
тверждается на этапе комплексной наземной экспериментальной отработки, вклю-
чающей комплексные термовакуумные испытания. Тепловое состояние объекта испы-
таний в термовакуумных камерах получается, в частности, при помощи имитатора 
солнечного излучения. Для контроля энергетической освещенности имитатора сол-
нечного излучения в условиях термовакуумных испытаний наиболее часто использу-
ют радиометры на основе кремниевых фотоэлектрических преобразователей. В то 
же время анализ особенностей кремниевых фотоэлектрических преобразователей по-
казывает, что прямое измерение ими с требуемой для наземной отработки космиче-
ских аппаратов точностью невозможно – их выходной сигнал нелинеен, зависит от 
принимаемого спектра, собственной температуры и обладает долговременной не-
стабильностью. Достигаемая точность измерений прямо зависит от числа и точ-
ности применяемых средств и методов необходимой коррекции, из которых коррекция 
несоответствия спектра имитатора солнечного излучения спектру Солнца является 
самой сложной и трудоемкой. В то же время спектрально неселективные тепловые 
радиометры свободны от перечисленных недостатков. В ходе проведенного авторами 
эксперимента подтверждена значительная зависимость точности измерения энерге-
тической освещенности радиометрами на основе кремниевых фотоэлектрических пре-
образователей от принимаемого спектра. Сделан вывод о наибольшей оправданности 
прямого измерения энергетической освещенности имитатора солнечного излучения 

в условиях термовакуумных испытаний тепловыми радиометрами.

Ключевые слова: термовакуумные испытания, имитатор солнечного излучения, энер-
гетическая освещенность, спектральное несоответствие, фотоэлектрический преоб-

разователь, тепловой радиометр.

Введение

Надежность как космических аппаратов 
(КА) в целом, так и отдельных их систем под-
тверждается на этапе проведения ключевых назем-
ных испытаний – комплексной наземной экспери-
ментальной отработки, включающей комплексные 
термовакуумные испытания (ТВИ). В ходе ТВИ 

		shevchukaa@iss-reshetnev.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

в термовакуумных камерах создаются условия по-
ниженного давления и широкого диапазона темпе-
ратур, близкие к условиям эксплуатации КА.

Тепловое состояние объекта испытаний (ОИ) 
получается, в частности, путем имитации падающе-
го излучения при помощи одного из базовых и наи-
более сложных элементов испытательного обору-
дования – имитатора солнечного излучения (ИСИ), 
создающего в рабочей зоне термовакуумной камеры 
поле лучистого потока, формирующего спектр и ин-
тенсивность солнечного излучения. Согласно уста-

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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Таблица 1
Основные характеристики отечественных крупногабаритных ИСИ

Источник 
излучения

Размеры освещае-
мой поверхности, м

Неоднородность энер-
гетической освещен-
ности, %, не более

Максимальная энергетиче-
ская освещенность, Вт/м2

ИСИ ТБК-120 Газоразрядные 
ксеноновые 

лампы

2×2
10

1600
ИСИ ГВУ-600 4×4 1600
ИС-500 3×8 1500

новленным в [1] требованиям, отчет о ТВИ вместе с 
полным изложением результатов содержит данные 
о работе имитаторов тепловых потоков, поле плот-
ностей теплового потока от ИСИ, оценку погреш-
ности измерения внешних тепловых потоков, с уче-
том которых делается вывод о реальных результатах 
испытаний, а с учетом их сравнения с результатами 
расчетов – о корректности тепловой аналитической 
модели и необходимости ее доработки.

В соответствии с предъявляемыми требова-
ниями существующие в настоящее время крупно-
габаритные отечественные ИСИ для наземной от-
работки КА обеспечивают следующие основные 
характеристики:

•	 уровень энергетической освещенности: 
1340–1440 Вт/м2;

•	 неоднородность энергетической освещен-
ности: до 15 %;

•	 спектральный диапазон, близкий к диапа-
зону солнечного излучения в области 200–2000 нм;

•	 непараллельность: до 4° [2].
Краткие характеристики трех действующих 

отечественных крупногабаритных ИСИ для ТВИ 
КА приведены в табл. 1 [3].

Контроль с необходимой точностью основ-
ных характеристик ИСИ, в первую очередь уров-
ня и неоднородности энергетической освещен-
ности (ЭО), требует необходимого метрологиче-
ского обеспечения. При этом следует отметить, 
что на сегодняшний день характеристики ИСИ 
для наземной отработки КА не регламентиру-
ются государственными стандартами. Наиболее 
близок действующий ГОСТ 60904, идентичный 
международному стандарту МЭК 60904, который 
классифицирует характеристики ИСИ наземных 
условий АМ1,5 (англ. Air Mass 1,5) для испыта-
ния фотоэлектрических устройств, главным об-
разом – солнечных фотоэлектрических преобра-
зователей (ФЭП), а также методы измерения ЭО 
ИСИ при помощи кремниевых ФЭП [4–9]. Общие 
требования к методам измерения световых ха-
рактеристик электрических световых источни-
ков установлены ГОСТ Р 55702-2013, согласно 
которым предел допускаемой относительной 
погрешности измерения характеристик свето-
вого потока должен быть не более ±5% при до-
верительной вероятности 0,95, а электроизмери-
тельные приборы, применяемые в электронных 

системах измерения, должны иметь класс точ-
ности не ниже 1,0 с отклонением от линейности 
не более ±1 %. Обязательным требованием явля-
ется также поверка средств измерений (СИ) [10], 
включенных в государственный реестр средств 
измерений (ГРСИ). Методика поверки установ-
лена ГОСТ Р 8.587-2001 и относится ко всем ви-
дам радиометров – фотодиодам, фотоэлементам и 
тепловым приемникам излучения, предназначен-
ным для измерения световых характеристик ИСИ, 
в том числе ИСИ заатмосферного спектра АМ0 
(англ. Air Mass 0) на основе газоразрядных ксено-
новых ламп [11].

Как правило, для измерения ЭО ИСИ ис-
пользуют радиометры на основе кремниевых 
ФЭП [12]. Для сканирования световых полей боль-
ших размеров применяют сканирующие устрой-
ства, например, двухкоординатного типа, где рейка 
с большим количеством измерительных ФЭП в од-
ной оси перемещается в пределах другой оси.

Общую систематическую погрешность ра-
диометров для измерения ЭО ИСИ определяют 
в соответствии с [11]. Относительное среднее ква-
дратическое отклонение SO результатов n незави-
симых измерений рассчитывают по формуле:

(1)

где Ij – результат j-го независимого измерения; 
Ī – среднее арифметическое результатов n незави-
симых измерений.

Границу относительной неисключенной си-
стематической погрешности (НСП) Θj определяют 
по формуле:

(2)

где Θj – граница j-й неисключенной систематиче-
ской погрешности.

Для радиометров принимают ΘО > 8SО. 
Тогда случайной погрешностью по сравнению 
с систематической пренебрегают и принимают 
предел допускаемой основной относительной по-
грешности ΔO = ΘО [11].
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Составляющие относительной НСП 
Θ1 … ΘN могут включать:

•	 погрешность измерений абсолютной чув-
ствительности;

•	 погрешность коррекции спектрального 
несоответствия; 

•	 погрешность коррекции нелинейности;
•	 погрешность коррекции температурной 

зависимости;
•	 погрешности, вызванные другими причи-

нами.
Рассмотрим основные факторы, влияющие 

на точность измерения характеристик ИСИ в ус-
ловиях ТВИ кремниевыми ФЭП.

1. Спектральное несоответствие

Возникновение систематической погреш-
ности измерения вызвано взаимным несоответ-
ствием солнечного спектра АМ0 (рис. 1, кривая 1), 
излучения ИСИ (рис. 1, кривые 2 и 3) и спектраль-
ной чувствительности (отклика) ФЭП (рис. 1, кри-
вая 4). Если измерительные ФЭП калибруются по 
эталонному и они не идентичны по конструкции, 
не выполнены из одного материала, то необходи-
мо также учитывать несоответствие их спектраль-
ных характеристик [5].

Самое высокое соответствие стандартному 
солнечному спектру демонстрируют ИСИ с ком-
бинированным применением галогенных ламп 
в инфракрасной и красной области и газоразряд-
ных ксеноновых ламп с коррекцией их излучения 
светофильтрами для подавления эмиссионных 

Рис. 1. Сравнительные спектральные характеристики:
1 – солнечный спектр АМ0; 2 – излучение ИСИ на основе газоразрядных ксеноновых 

ламп XBO с корректирующими светофильтрами; 3 – излучение ИСИ на основе 
газоразрядных ксеноновых ламп XBO без корректирующих светофильтров; 4 – спектральная 

чувствительность типичного кремниевого ФЭП в режиме измерения тока короткого замыкания

линий [13]. Однако в связи со сложностью реа-
лизации такого способа в большинстве крупно-
габаритных отечественных ИСИ, таких как ИСИ 
ТБК-120 и ГВУ-600 (табл. 1), используются газо-
разрядные ксеноновые лампы без светофильтров 
(рис. 1, кривая 3).

Выходной сигнал ФЭП находится в прямой 
зависимости от его спектральной чувствитель-
ности и спектрального распределения поступаю-
щего светового потока во всем рабочем диапазоне 
длин волн λ:

(3)

где JКЗ – плотность тока короткого замыкания ФЭП; 
SR(λ) – спектральный отклик ФЭП; E(λ) – спек-
тральная освещенность светового потока.

Общее несоответствие стандартного сол-
нечного спектра и спектра ИСИ, а также спек-
тральных чувствительностей эталонного и из-
мерительного ФЭП может быть выражено в виде 
коэффициента спектрального несоответствия MM:

(4)

где индекс «ЭТ» обозначает эталонный ФЭП; 
индекс «ИЗМ» – измерительный ФЭП; индекс 
«AM0» – спектральную освещенность AM0; ин-
декс «ИСИ» – спектральную освещенность ИСИ.
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шим. В частности, для прецизионных резисторов 
эталонных ФЭП должно выполняться условие [5]:

(6)

где RШ – величина шунтирующего резистора; 
IКЗ – ток короткого замыкания эталонного прибора 
при нормальных условиях (НУ); UXX – напряже-
ние холостого хода при НУ.

С другой стороны, уровень выходного сиг-
нала ФЭП прямо пропорционален величине на-
грузочного резистора, которая по этой причине не 
может быть бесконечно малой и представляет ком-
промисс между чувствительностью применяемых 
средств измерения и приемлемой линейностью. 
Например, экспериментальное измерение линей-
ности типичного измерительного ФЭП предлагае-
мым в работе [14] методом показало на одиннадца-
ти уровнях ЭО от 100 до 1100 Вт/м2 систематиче-
скую погрешность измерения до 2 %.

Другой особенностью многих ФЭП являет-
ся зависимость спектральной чувствительности 
от различных уровней ЭО, что также приводит 
к общей нелинейности показаний. В худшем слу-
чае для многопереходных прямозонных струк-
тур систематическая погрешность может превы-
шать 15 % [9].

Одним из способов решения проблемы 
является метод измерения дифференциальной 
спектральной чувствительности, разработанный 
в РТВ (Германия) [15], при котором ФЭП одновре-
менно освещают монохроматическим излучени-
ем малой интенсивности и галогенными лампами 
накаливания, при помощи которых обеспечивают 
соответствующий различным уровням солнечной 
облученности уровень смещения. Независимые 
одновременные измерения сигналов достигают-
ся модуляцией монохроматического излучения, 
а уровень смещения регистрируется на постоян-
ном токе. Далее проводят коррекцию нелинейно-
сти ФЭП с учетом измеренной спектральной чув-
ствительности на нескольких, например, восьми 
уровнях ЭО [16].

3. Температурная зависимость

Процедуры поверки и калибровки ФЭП про-
водятся в НУ при собственной температуре ФЭП 
25±2 °С [5; 11]. Однако как эффективность, так и 
спектральная чувствительность измерительного 
ФЭП в значительной степени зависят от его темпе-
ратуры [17; 18], которая отличается от НУ (рис. 3) 
и определяется температурными условиями ТВИ и 
нагревом световым потоком ИСИ высокой интен-
сивности.

Так, систематическая погрешность в пока-
заниях ФЭП, вызванная изменением температу-
ры в диапазоне от –50 до +50 °С, может дости-
гать 12 %. [12]. Одним из способов обеспечения 

С учетом коэффициента спектрального не-
соответствия MM по выходному сигналу ФЭП 
можно определить эффективную ЭО стандартного 
спектра GАМ0, которая соответствует измеренной 
ЭО с фактическим спектром излучения ИСИ GИЗМ:

(5)
где GИЗМ – значение ЭО, полученное измеритель-
ным ФЭП со спектральной чувствительностью 
SRИЗМ(λ).

2. Нелинейность

Многие программы и методики ТВИ пред-
усматривают изменение ЭО светового потока ИСИ 
с учетом сезонного изменения солнечной посто-
янной или затенения, например, для имитации по-
ворота ОИ относительно Солнца. Это требует из-
менения ЭО ИСИ в широком диапазоне значений, 
начиная от 400 Вт/м2, измерение которого должно 
быть обеспечено высокой линейностью как изме-
рительных, так и эталонных ФЭП.

В соответствии с общепринятой практи-
кой [5] ФЭП калибруются при стандартном значе-
нии солнечной постоянной, а для измерения других 
значений ЭО принимается предположение о ли-
нейной зависимости тока короткого замыкания IКЗ 
ФЭП от уровня ЭО. С другой стороны, напряжение 
холостого хода UХХ ФЭП находится в нелинейной 
логарифмической зависимости от ЭО, достигая 
типичной величины насыщения 0,45–0,55 В для 
кремниевых ФЭП (рис. 2). Следовательно, зави-
симость тока нагрузки от ЭО при сопротивлении 
нагрузки, отличном от нулевого, также нелинейна.

Поскольку выходным сигналом измеритель-
ных ФЭП является величина падения напряжения 
на нагрузочном (шунтирующем) резисторе, сопро-
тивление последнего выбирается как можно мень-

,ИЗМAM0 GMMG   

Рис. 2. Зависимость напряжения холостого 
хода UХХ и тока короткого замыкания IКЗ от 

уровня ЭО типичного кремниевого ФЭП
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необходимой точности измерений является ста-
билизация температурного режима ФЭП. Однако 
условия широкого диапазона температур и ваку-
ума, в которых проводятся ТВИ, делают невоз-
можным естественное конвекционное охлаждение 
и требуют принудительного термостатирования 
ФЭП контактным способом. Другим эффективным 
способом в условиях ТВИ является коррекция по-
казаний ФЭП с учетом его температуры [12; 19]. 
Высокую точность коррекции при этом могут 
обеспечить температурные датчики, встроенные 
непосредственно в структуру ФЭП. Необходимо 
также контролировать температуру шунтирующе-
го резистора. Так, изменение температуры нихро-
мового резистора на 100 °С приводит к изменению 
его сопротивления на 2 % и, как следствие, такому 
же изменению выходного сигнала ФЭП. Для мед-
ных или латунных шунтирующих резисторов это 
значение намного больше.

В [4; 9] также отмечается, что изменение 
температуры ФЭП при применении в ИСИ эмис-
сионных ламп типа ксеноновых может привести 
к изменению ширины запрещенной зоны структу-
ры ФЭП из однопереходных и многопереходных 
прямозонных структур и пропусканию элемен-
тами структуры некоторых эмиссионных линий 
ламп. В свою очередь, это приводит к значитель-
ным сдвигам в рабочих характеристиках ФЭП и 
дополнительной систематической погрешности 
измерений.

4. Долговременная 
нестабильность

Условия проведения ТВИ, такие, как высо-
кая интенсивность излучения и широкий диапазон 
температур, приводят к ускоренной деградации 
измерительных ФЭП [12]. Это требует проведе-
ния не только первичной, но и вторичных перио-
дических калибровок, которые проводят в НУ при 
условиях стандартной солнечной освещенности 
с использованием эталонного прибора – ФЭП или 
пиранометра, имеющего стабильные фотоэлек-
трические характеристики и линейную зависи-

 

Рис. 3. Зависимость эффективности и 
спектральной чувствительности ФЭП 

от температурных условий ТВИ

мость выходного сигнала от ЭО во всем требуе-
мом диапазоне [4; 5].

В настоящее время в ГРСИ включен един-
ственный эталонный кремниевый фотопреобра-
зователь лучистого потока КФЛП-3, имеющий 
относительную погрешность измерений ЭО спек-
тра AM0 в НУ на уровне ЭО 1367 Вт/м2, не пре-
вышающую 4,3 %. КФЛП-3 включены ФКП «НИЦ 
ракетно-космической промышленности» в ГРСИ 
в количестве 20 шт., что ограничивает их исполь-
зование в качестве эталонного прибора. Не могут 
использоваться и включенные в ГРСИ пираноме-
тры Пеленг СФ-06, CMP6 и CMP21, имеющие по-
грешность измерения в НУ до 11 %.

В то же время действующие государствен-
ные стандарты допускают измерение ЭО ИСИ 
радиометрами теплового потока того же диапазо-
на длин волн [6; 10; 11]. Это хорошо согласуется 
с тем, что при ТВИ имитируется главным образом 
тепловое воздействие солнечного излучения, соот-
ветствующее условиям открытого космоса АМ0 с 
учетом затенения и сезонного изменения солнеч-
ной постоянной, а из-за размерных ограничений 
испытательной базы допускается отсутствие на 
ОИ солнечных батарей [1]. Тепловые радиометры 
являются спектрально неселективными приемни-
ками теплового потока, требуют минимальной кор-
рекции и из-за меньшего числа составляющих си-
стематической погрешности способны обеспечить 
более высокую точность измерения ЭО.

5. Экспериментальная часть

Для подтверждения сделанных выводов ав-
торами был проведен простой, но наглядный экс-
перимент, в ходе которого определена зависимость 
точности измерения ЭО радиометрами различных 
видов от спектра светового источника.

В качестве двух световых источников раз-
личных спектров использованы короткодуговая 
газоразрядная ксеноновая лампа OSRAM XBO 
W/HS XL OFR (ксеноновая лампа) и мощная га-
логенная лампа накаливания (лампа накаливания), 
снабженные отражающими оптическими элемен-
тами.

Измерения проведены двумя радиометрами 
на основе кремниевых ФЭП и одним тепловым 
радиометром:

•	 радиометр КФЛП-1 (КФЛП-1) представ-
ляет собой кремниевый ФЭП из восьми секций, 
закрепленных на теплоотводящей металлической 
пластине и нагруженных на прецизионный рези-
стор величиной 0,02 Ом;

•	 радиометр ДОК-1С (ДОК-1С) представ-
ляет собой кремниевый ФЭП из одного сегмента, 
закрепленного на стеклотекстолитовой пластине 
и нагруженного на резистор общего применения 
С5-16МВ величиной 0,3 Ом; 
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Рис. 4. Схема проведения эксперимента

Для каждого светового источника после 
предварительного прогрева в освещаемой области 
щита последовательно с равным шагом установле-
ны десять уровней ЭО от 10 до 100 % путем из-
менения расстояния l от поверхности щита до све-
тового источника. Уровни ЭО контролировались 
по интегральному значению освещенности qи, рас-
считанному по формуле:

(7)

где λ1 и λ2 – верхняя и нижняя границы опреде-
ления спектра, равные 200 и 2500 нм; E(λ) – со-
ответствующая спектральному распределению 
освещенность, определенная системой измерения 
спектра.

На каждом установленном таким образом 
уровне ЭО в центр освещаемой области линейным 
перемещением пластины 4 поочередно выводи-
лись радиометры 5, 6 и 7 и измерялся их выходной 
сигнал, которым для КФЛП-1 и ДОК-1С является 
величина падения напряжения на шунтирующем 
резисторе Uвых, для ФОА 020 – плотность изме-
ренного теплового потока и соответствующий ей 
уровень ЭО q, определенный в соответствии с фор-
мулой [20]:

(8)

где q – уровень измеренной ЭО, Вт/м2; E – вы-
ходное напряжение тепловоспринимающего эле-
мента, мВ; R – сопротивление терморезистора при 
измерении E, Ом; K20 – чувствительность тепло-
приемника при 20 °С, по результатам калибровки 
равная 6,03 мВ·м2/кВт; R20 – паспортное сопротив-
ление терморезистора при 20 °С, равное 328 Ом; 
α – паспортный температурный коэффициент чув-
ствительности, равный 0,009 Ом-1.

Результаты измерений сведены в табл. 2 и 
представлены в графическом виде на рис. 5 и 7. 
Результаты эксперимента показали, что выходной 
сигнал теплового радиометра пропорционален ин-
тегральному значению ЭО и не зависит от спектра 

•	 теплоприемник суммарного теплового по-
тока ФОА 020 (ФОА 020) содержит медный те-
пловоспринимающий элемент, связанный с чув-
ствительным элементом в форме тепловосприни-
мающего диска из структуры кремний на сапфире 
с термоэлектрической микросхемой. При посту-
плении теплового потока вдоль радиуса тепловос-
принимающего элемента возникает градиент тем-
пературы, который преобразуется термоэлектриче-
ской микросхемой в термоэлектродвижущую силу. 
Чувствительность датчика зависит от температуры 
корпуса, для контроля которой в тепловосприни-
мающий диск встроен пленочный кремниевый 
терморезистор [20].

ФОА 020 рассчитан на работу как в НУ, так 
и в вакууме до 130·10-6 Па при температуре корпу-
са от −100 до +120 °С и обеспечивает следующие 
характеристики:

•	 диапазон измерения ЭО: от 0 до 3,5 кВт/м2;
•	 предел допускаемой границы основной от-

носительной погрешности измерения теплового 
потока: не более 5 % при доверительной вероят-
ности 0,95;

•	 спектральный диапазон измеряемого те-
плового потока: от 200 до 10000 нм.

Более подробно возможность применения 
ФОА 020 в условиях ТВИ рассмотрена в рабо-
те [21].

Использованный в эксперименте ФОА 020 
откалиброван в НУ методом прямых измере-
ний с помощью Государственного вторичного 
эталона единиц силы излучения и энергетиче-
ской освещенности непрерывного оптическо-
го излучения в диапазоне длин волн от 200 до 
2500 нм 2.1.ZZA.0010.2015, прослеживаемого 
к Государственному первичному эталону единиц 
радиометрических и спектрорадиометрических 
величин в диапазоне длин волн от 200 до 2500 нм 
ГЭТ 86-2017.

Схема проведения эксперимента приведена 
на рис. 4. Световые источники, ксеноновая лампа 1 
или лампа накаливания 2 поочередно создают на 
вертикально установленном щите 3 равномерно 
освещаемую область. За отверстием в центре щита, 
совпадающим с центром освещаемой области, 
установлена подвижная пластина 4, на которой на 
одной линии находятся радиометры ФОА 020 (5), 
КФЛП-1 (6) и ДОК-1С (7). В отверстие также вы-
ведены световоды системы измерения спектра 8, 
которая состоит из двух измерительных частей 
для инфракрасной и видимой области спектра 
на основе монохроматоров МДР-206 (9) и пер-
сонального компьютера 10 со специализирован-
ным программным обеспечением. Мультиметром 
Agilent 34401A (11) измеряется выходное напряже-
ние радиометров с погрешностью 0,0035 %, сопро-
тивление встроенного терморезистора ФОА 020 – 
с погрешностью 0,01 %.
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светового источника. Выходной сигнал радиоме-
тров на основе кремниевых ФЭП, наоборот, в значи-
тельной степени зависит от принимаемого спектра. 
Так, на равных уровнях ЭО 145…147 Вт/м2 (табл. 2, 

выделенная строка) выходной сигнал КФЛП-1 при 
измерении ЭО ксеноновой лампы больше в 2,3 раза, 
ДОК-1С – в 1,8 раза. На других уровнях ЭО это от-
ношение еще больше.

Таблица 2 
Сравнительные результаты измерений световых источников

qи, %
Газоразрядная ксеноновая лампа Галогенная лампа накаливания

ФОА 020 КФЛП-1 ДОК-1С ФОА 020 КФЛП-1 ДОК-1С
E, мВ R, Ом q, Вт/м2 U, мВ U, мВ E, мВ R, Ом q, Вт/м2 U, мВ U, мВ

10 0,895 330,8 145 4,269 16,098 0,905 330,5 147 1,87 8,964
20 1,806 329,9 294 14,619 36,12 1,804 330,6 292 3,099 15,073
30 2,712 330,4 440 22,456 45,357 2,703 330,8 437 4,545 21,826
40 3,605 331,4 580 27,864 54,353 3,603 331,3 580 5,851 26,93
50 4,51 333 716 34,854 71,364 4,503 331,7 723 7,276 33,272
60 5,403 334,8 844 40,623 90,156 5,402 332,1 864 8,608 39,012
70 6,305 337,6 962 46,705 111,77 6,303 332,7 1003 10,09 45,303
80 7,229 339 1091 53,83 140,89 7,206 333,8 1136 11,441 50,974
90 8,104 340,2 1211 60,603 172,37 8,103 334,9 1265 12,897 57,397

100 9,024 341 1340 63,691 195,83 9,006 336,6 1386 14,304 63,35

 
Рис. 5. Зависимость выходного сигнала различных радиометров от спектра
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На рис. 7 хорошо заметна нелинейность 
радиометров на основе кремниевых ФЭП при из-
мерении ЭО ксеноновой лампы, что говорит о зна-
чительной зависимости их линейности от спектра 
светового источника, намного большей, чем от ве-
личины шунтирующего резистора, которая незна-
чительна при измерении ЭО лампы накаливания. 
Это может быть вызвано присутствием большого 
числа эмиссионных линий ксеноновой лампы в об-
ласти спектральной чувствительности кремниевых 
ФЭП и связанными с этим их особенностями [4; 9].

Заключение

Несмотря на широкое применение радио-
метров на основе кремниевых фотоэлектрических 
преобразователей, прямое измерение ими энер-
гетической освещенности имитатора солнечного 
излучения с требуемой для наземной отработки 
космических аппаратов точностью невозможно. 
Анализ особенностей кремниевых фотоэлектри-
ческих преобразователей показывает, что их вы-
ходной сигнал нелинеен и в значительной степени 
зависит от спектра светового источника, собствен-
ной температуры и обладает долговременной не-
стабильностью. Достигаемая при этом точность 
измерений прямо зависит от числа и точности 
применяемых средств и методов необходимой кор-
рекции, из которых коррекция спектрального несо-
ответствия является самой сложной и трудоемкой, 
поскольку расчет коэффициента спектрального не-
соответствия требует измерения с высокой точно-
стью фактического спектра имитатора солнечного 
излучения.

Результаты проведенного авторами экспери-
мента подтвердили, что точность измерения энер-
гетической освещенности радиометрами на основе 
кремниевых фотоэлектрических преобразователей 
в значительной степени зависит от спектра имита-
тора солнечного излучения, а максимум их спек-
тральной чувствительности находится в узкой об-
ласти наибольшей спектральной неравномерности 
применяемых в большинстве случаев газоразряд-
ных ксеноновых ламп. В свою очередь, тепловые 
радиометры свободны от указанных недостатков.

Спектры световых источников при равных 
интегральных значениях ЭО 145…147 Вт/м2 в об-
ласти 200 … 2500 нм показаны на рис. 6. Можно 
заметить, что полученное двукратное соотноше-
ние интегральных значений ЭО световых источни-

ков соответствует области 500–1200 нм (заштри-
хованные участки), что говорит об узкой области 
спектральной чувствительности рассмотренных 
в эксперименте кремниевых фотоэлектрических 
преобразователей.

Рис. 6. Спектры световых источников равных интегральных значений ЭО в области 
200 … 2500 нм. Штриховкой выделена область совместного излучения 500 … 1200 нм

 
Рис. 7. Зависимость линейности радиометров 

от спектра
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Принимая во внимание полученные резуль-
таты и особенности термовакуумных испытаний 
космических аппаратов, где имитатор солнечно-
го излучения применяется главным образом для 
имитации теплового воздействия солнечного из-

лучения, следует признать наиболее оправдан-
ным прямое измерение энергетической освещен-
ности в условиях термовакуумных испытаний 
спектрально неселективными тепловыми радио-
метрами.
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MEASUREMENT OF SOLAR SIMULATORS FOR GROUND 
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The reliability of both spacecraft as a whole and of their systems is confirmed at the stage 
of complex ground-based experimental tests, including complex thermal vacuum tests. The 
thermal state of the test object in thermal vacuum chambers is obtaining, in particular, using 
a solar simulator. Radiometers based on silicon photoelectric converters are most often used 
to control the irradiance of a solar simulator under conditions of thermal vacuum tests. At the 
same time, an analysis of the features of silicon photoelectric converters shows that their direct 
measurement with the accuracy required for ground-based tests of spacecraft is impossible; 
their output is nonlinear, depends on the received spectrum, their own temperature and has 
long-term instability. The achieved measurement accuracy directly depends on the number 
and accuracy of the tools used and the methods of the necessary correction, of which the mis-
match correction between the solar simulator spectrum and the solar spectrum is the most 
difficult and laborious. At the same time, spectrally nonselective heat flux radiometers are free 
from the above disadvantages. In the course of the experiment we carried out, the significant 
dependence of the accuracy of measuring the irradiance with radiometers based on silicon 
photoelectric converters on the received spectrum was confirmed. The conclusion is made that 
direct measurement by heat flux radiometers of the irradiance of the solar simulator is most 

justified under the conditions of thermal vacuum tests. 

Keywords: thermal vacuum tests, solar simulator, irradiance, spectral mismatch, photoelectric 
converter, heat flux radiometer.
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МЕЖПЛАНЕТНОГО ПЕРЕЛЕТА КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 

С СОЛНЕЧНЫМ ПАРУСОМ С УЧЕТОМ ОСОБЕННОСТЕЙ 
ДВИЖЕНИЯ ОТНОСИТЕЛЬНО ЦЕНТРА МАСС
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Работа посвящена некомпланарному межпланетному перелету Земля–Венера космиче-
ского аппарата, оснащенного неидеально отражающим солнечным парусом, величина и 
направление ускорения от которого рассчитываются с учетом зеркального и диффузно-
го отражений, поглощения и пропускания фотонов поверхностью солнечного паруса. Це-
лью гелиоцентрического движения является попадание космического аппарата с солнеч-
ным парусом в сферу Хилла Венеры – области пространства, в которой могут двигать-
ся тела, оставаясь спутником планеты. Особенностью работы является исследование 
движения космического аппарата с неидеально отражающим солнечным парусом с уче-
том движения относительно центра масс. Для этого задача разбивается на три этапа. 
На первом этапе формируется номинальная программа управления движением центра 
масс космического аппарата. На втором этапе определяются достаточные угловые 
скорости для обеспечения полученной программы номинального управления и рассчи-
тываются параметры органов управления космического аппарата – тонкопленочных 
элементов управления, расположенных по периметру солнечного паруса. Принцип ра-
боты органов управления довольно прост. При изменении напряжения, подающегося на 
тонкопленочный элемент управления, он становится прозрачным или непрозрачным, 
возникает разница нормальных составляющих сил светового давления, обеспечивающая 
создание управляющего момента для изменения ориентации космического аппарата в 
пространстве. На третьем этапе проводится моделирование совместного движения 
центра масс и относительно центра масс космического аппарата для демонстрации ре-
ализуемости полученной программы управления. В результате проводится сравнение 
некомпланарных межпланетных перелетов Земля–Венера с учетом и без учета тонко-

пленочных элементов управления.

Ключевые слова: неидеально отражающий солнечный парус, программа 
номинального управления, некомпланарный межпланетный перелет, 

тонкопленочный элемент управления.

Введение

Согласно Федеральной космической про-
грамме России на 2016–2025 годы, утвержденной 
постановлением Правительства РФ от 23 марта 
2016 года № 230, одной из основных задач явля-
ется выполнение международных обязательств 
«по участию не менее чем в двух миссиях в рам-
ках международной кооперации по исследованию 
Марса, Венеры, Меркурия и Солнца, в осущест-
влении полетов автоматических космических ап-

	 	khabibullin.roman@gmail.com

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

паратов (КА) к планетам и телам земной группы». 
Исследование планет и околосолнечного простран-
ства предоставляет возможность найти ответы на 
многие фундаментальные вопросы формирования 
Солнечной системы, возникновения и развития 
жизни на Земле. Перспективным путем снижения 
стоимости подобных миссий является использо-
вание физических принципов, не связанных с за-
тратами рабочего тела, для формирования задан-
ных гелиоцентрических траекторий, например, 
движение с помощью солнечного паруса (СП). СП 
– это приспособление, использующее давление 
солнечного света на отражающую поверхность 
для приведения в движение КА [1]. Значительное 

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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тором нормали n и радиус-вектором r будем на-
зывать углом установки СП или управляющим 
углом.

Введем вектор фазовых координат X, описы-
вающий движение ЦМ и движение относительно 
ЦМ КА в комбинированной системе координат [6]:

где r – гелиоцентрическое расстояние КА с СП; 
u – аргумент широты; Vr, Vu – радиальная и транс-
версальная скорости; Ω – долгота восходящего узла 
орбиты; i – наклонение орбиты; θp, θn, θs – углы по-
ворота СП относительно осей OP, ON, OS; ωp, ωn, 
ωs – соответствующие угловые скорости.

Поскольку в работе рассматривается КА 
каркасного типа, то нет необходимости управлять 
собственным вращением СП относительно оси 
ON. Для описания номинального управления дви-
жением КА вводится вектор U [6]:

где δp(t), δs(t) – функции номинального управле-
ния, определяющие вращение СП относительно 
осей OP и OS соответственно. Функции δp(t) и 
δs(t) принимают значение «+1» при увеличении 
угла установки СП λ, «–1» – при уменьшении угла 
установки СП λ, «0» – при неизменности ориента-
ции СП. Собственное вращение СП относительно 
оси ON не учитывается. В работе рассматривает-
ся последовательное управление, что исключает 
возможность вращения относительно двух осей 
одновременно. Данное допущение должно быть 
обусловлено неравенством:

Фиксированный вектор проектных параме-
тров prm КА с СП описывается следующим об-
разом [6]:

где m – масса КА с СП; mСП – масса СП; S – пло-
щадь СП; ρ – коэффициент отражения поверхно-
сти СП; ρr – коэффициент зеркального отражения 
поверхности СП; ρd – коэффициент диффузного 
отражения поверхности СП; α – коэффициент по-

преимущество использования СП состоит в том, 
что он способен заменить двигательную установ-
ку на борту малого КА. Отсутствие рабочего тела 
позволяет существенно уменьшить массу всего 
КА и продлить срок его активного существования.

Недостаточно изучен вопрос движения от-
носительно центра масс (ЦМ) КА с СП каркасно-
го типа, который необходимо учитывать при фор-
мировании программ номинального управления 
КА. В работах [2–5] описаны способы управле-
ния ориентацией СП роторного типа с помощью 
тонкопленочных элементов управления (ТЭУ), 
не требующих применения механических воздей-
ствий. ТЭУ располагаются в дискретных областях 
на поверхности СП и способны изменять отража-
тельную способность. При изменении напряже-
ния, подающегося на ТЭУ, он становится прозрач-
ным или непрозрачным, возникает разница нор-
мальных составляющих сил светового давления, 
обеспечивающая создание управляющего момен-
та для изменения ориентации КА в пространстве.

Работы, посвященные анализу этой перспек-
тивной возможности управления ориентацией КА 
с СП каркасного типа в пространстве с помощью 
ТЭУ при совершении некомпланарных межпла-
нетных перелетов, отсутствуют. Следовательно, 
обоснование успешного применения программы 
управления гелиоцентрическим перелетом с за-
данными проектными параметрами КА с СП яв-
ляется актуальной научной проблемой.

1. Постановка задачи

Рассматривается межпланетный некомпла-
нарный перелет КА с неидеально отражающим 
СП с гелиоцентрической орбиты Земли к Венере. 
Неидеально отражающий СП – это СП, величина 
и направление ускорения от которого рассчиты-
ваются с учетом зеркального и диффузного от-
ражений, поглощения и пропускания фотонов по-
верхностью СП. Предполагается, что КА выведен 
из сферы действия Земли с помощью разгонного 
блока. Цель перелета – попадание в сферу Хилла 
планеты – области пространства, в которой могут 
двигаться тела, оставаясь спутником планеты. Для 
выполнения поставленной цели достаточно чтобы 
расстояние между КА и планетой Dist было мень-
ше радиуса Хилла планеты RХилла при значении 
интеграла энергии КА h меньше нуля.

Введем систему координат OPNS, связан-
ную с СП (рис. 1). Точка O является центром си-
стемы координат и совпадает с ЦМ КА с СП. Ось 
OP направлена по вектору p, лежащему в плоско-
сти СП и совпадающему с проекцией на поверх-
ность СП радиус-вектора r. Ось ON направлена 
по вектору нормали СП n в сторону от источника 
света. Ось OS лежит в плоскости СП и дополняет 
систему координат до правой. Угол λ между век-

 

Рис. 1. Система координат OPNS, связанная с СП
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Моделирование некомпланарного межпланетного перелета космического аппарата с солнечным парусом

глощения фотонов поверхностью СП; τ – коэффи-
циент пропускания; hТЭУ – ширина ТЭУ.

Параметры вектора фазовых координат X и 
вектора управления U должны удовлетворять сле-
дующим ограничениям:

где ωдост – достаточная угловая скорость, необхо-
димая для выполнения программного разворота; 
ω – вектор угловой скорости КА; ωпред – предель-
ная угловая скорость, при которой КА будет испы-
тывать критические нагрузки.

Граничные условия гелиоцентрического пе-
релета обеспечивают попадание КА с СП в сферу 
Хилла планеты и записываются следующим обра-
зом [6]:

В качестве основного критерия оптимально-
сти выбрано минимальное время перелета tk → min:

Предлагается следующая процедура реше-
ния данной задачи:

•	получение номинальной программы 
управления движением ЦМ КА;

•	определение достаточных угловых скоро-
стей для обеспечения полученной программы но-
минального управления, расчет параметров орга-
нов управления ТЭУ;

•	моделирование совместного движения 
ЦМ и относительно ЦМ для демонстрации реали-
зуемости полученной программы управления.

2. Математическая модель 
движения

В рамках данной работы рассматривается 
модель плоского неидеально отражающего СП со 
следующими допущениями [6]:

•	ρ = const ≠ 0, α = const ≠ 0, τ = const ≠ 0;
•	рассеивание диффузно отраженных фото-

нов происходит равномерно во всех направлени-

ях в полуплоскости, соответственно, направление 
результирующего вектора силы от рассеянных 
фотонов совпадает с направлением нормали к СП;

•	излучение на поверхности СП от нагрева 
поглощенных фотонов происходит равномерно по 
всем направлениям в полуплоскости, т. е. резуль-
тирующий вектор силы тяги от поглощенных фо-
тонов совпадает с направлением падения фотонов.

Принятые допущения позволяют сформи-
ровать новую модель неидеально отражающе-
го СП. Введем подвижную объектоцентрическую 
систему координат ORUZ (рис. 2), которая ис-
пользуется при моделировании гелиоцентриче-
ского движения КА с СП. Точка O – центр систе-
мы координат, совпадающая с ЦМ КА. Ось OR 
направлена по радиус-вектору r в сторону от ис-
точника света. Ось OU лежит в плоскости орбиты 
и направлена по движению КА. Ось OZ перпен-
дикулярна плоскости орбиты и дополняет систе-
му координат до правой. Положение плоскости 
орбиты определяется долготой восходящего узла 
Ω и наклонением i.

Вектор полного ускорения a в системе коор-
динат ORUZ с учетом особенностей отражатель-
ной способности поверхности СП записывается 
следующим образом:
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Рис. 2. Подвижная объектоцентрическая система 
координат ORUZ
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Очевидно, что F1>F2. За счет разницы нормальных 
составляющих сил светового давления ∆F=F1–F2, 
действующих на ТЭУ, создается внешний мо-
мент, влияющий на ориентацию СП. Подобное 
управление было успешно испытано на КА с СП 
IKAROS [9]. ТЭУ, меняющие свои отражательные 
свойства, позволяют управлять пространственной 
ориентацией СП без использования гироскопов, 
корректирующих двигателей и других устройств, 
что, в результате, уменьшает массу всей конструк-
ции КА с СП.

Математическая модель движения относи-
тельно ЦМ с учетом особенностей отражательной 
способности поверхности СП и ТЭУ, а также раз-
меров ТЭУ описывается следующим образом:

Здесь PЗ – давление отвесно падающего сол-
нечного света на полностью поглощающую поверх-
ность «абсолютно черного» тела на орбите Земли, 
PЗ = 4,55∙10-6 Н·м-2; R0 – среднее расстояние между 
ЦМ Солнца и Земли, R0 = 1 а.е.; εf , εb – коэффициен-
ты излучения освещенной и теневой стороны СП; 
Bf, Bb – коэффициенты эмиссионной диффузии 

освещенной и теневой стороны СП соответствен-
но; λ1 – угол между радиус-вектором и проекцией 
нормали СП на плоскость орбиты; λ2 – угол между 
нормалью СП и ее проекцией на плоскость орбиты.

В табл. 1 приведены оптические характери-
стики поверхности неидеально отражающей мо-
дели СП.

Таблица 1
Оптические характеристики поверхности СП

Модель
Оптические коэффициенты поверхности СП

ρ ρr ρd α εf εb Bf Bb τ
Неидеально отражаю-
щий СП [7] 0,87 0,94 0,06 0,12 0,05 0,55 0,79 0,55 0,01

Сформирована математическая модель ге-
лиоцентрического движения ЦМ КА, которая опи-
сывается традиционной системой дифференциаль-
ных уравнений в комбинированной системе коор-
динат с учетом гравитации Земли и Венеры [8].

Движение относительно ЦМ КА осущест-
вляется за счет изменения отражательных свойств 
ТЭУ (рис. 3). Пусть фотоны падают на поверх-
ность СП по направлению нормали n к СП. С од-
ной стороны СП ТЭУ отключены от подачи тока, 
поэтому на эту сторону СП от падающих и отра-
женных фотонов будет действовать сила F1. На 
ТЭУ с другой стороны СП подано напряжение, в 
результате чего на эту сторону СП от падающих и 
поглощенных фотонов будет действовать сила F2. 
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Рис. 3. Принцип работы ТЭУ ориентацией СП
(1 – ЦМ КА; 2 – СП; 3 – падающие и отраженные 
фотоны; 4 – падающие фотоны; 5 – ТЭУ, питание 

выключено; 6 – ТЭУ, питание включено)

ЦМ КА рассматривается как точка сосре-
доточенной массы, разворот осуществляет только 
СП, обладающий массой mСП. Разработанная ма-
тематическая модель движения КА с неидеально 
отражающим СП позволяет анализировать воз-

можность управления крупногабаритной тонко-
пленочной конструкцией для реализации переле-
тов между некомпланарными гелиоцентрически-
ми орбитами.

3. Результаты моделирования 
некомпланарного перелета 
Земля–Венера с учетом 
движения относительно 
центра масс

В соответствии с процедурой решения по-
ставленной задачи было проведено моделирование 
движения ЦМ КА массой 39,8 кг с неидеально от-
ражающим СП площадью 500 м2 и получено номи-
нальное управление движения для осуществления 
перелета Земля–Венера (рис. 4 и 5). Управляющие 
углы λ1 и λ2 и функции управления δp и δs описы-
вают номинальную программу управления дви-
жением КА с СП. Процедура формирования но-
минальных программ управления движения КА 
с СП, основанная на базе использования законов 
локально-оптимального управления (ЗЛОУ), рас-
смотрена в [10].

  

  

Рис. 4. Зависимости управляющих углов во времени: а) угол λ1; б) угол λ2

Рис. 5. Зависимости функции управления во времени:
а) функция управления δp; б) функция управления δs

а б

а б

По результатам проведения моделирования 
движения ЦМ КА с неидеально отражающим СП 
выявлено, что для реализации гелиоцентрическо-
го некомпланарного перелета ЦМ КА с неидеаль-

но отражающим СП с орбиты Земли к Венере на 
расстояние 579 226 км потребовалось 539 суток. 
Интеграл энергии достиг значения −0,140 км2·с-2, 
что ниже нуля. Полученные значения расстояния 
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На рис. 7 представлен модуль вектора угло-
вой скорости |ω|, с помощью которого и определе-
ны достаточные угловые скорости и необходимые 
габариты ТЭУ. По рис. 7 видно, что весь пере-
лет можно условно разделить на 7 участков – 3 с 
резким изменением угла управления (участки 2, 
4, 6) и 4 с плавным изменением ориентации СП 
(участки 1, 3, 5, 7). Для каждого участка опреде-
лена максимальная достаточная угловая скорость 
и габариты ТЭУ в зависимости от расстояния от 
источника света и управляющего угла. Результаты 
расчета представлены в табл. 2.

до Венеры и интеграла энергии демонстрируют 
возможность КА двигаться внутри сферы Хилла, 
оставаясь спутником планеты. Из этого следует, 
что полученная программа номинального управ-
ления позволяет выполнить поставленную задачу.

Далее, в соответствии с процедурой реше-
ния поставленной задачи, определены максималь-
ная достаточная угловая скорость ωдост и ширина 
ТЭУ hТЭУ для реализации найденной программы 
номинального управления. Графики изменения 
угловых скоростей ωp и ωs относительно осей OP 
и OS приведены на рис. 6.

  
а б

Рис. 6. Зависимости угловой скорости во времени:
а) угловая скорость ωp; б) угловая скорость ωs

 
Рис. 7. Зависимости модуля вектора угловой скорости во времени

Таблица 2
К определению максимальной достаточной угловой скорости и габаритов ТЭУ

№ участка
Временной 
период, сут.

Расстояние 
до источника 

света, a.e.

|λ|max,
град

|ωдост|,
град/с

hТЭУ,
м

SТЭУ,
м2

% от S,
%

Начало Завершение
1 0 254 1,02 −56,44 2,53∙10-5 0,235 20,780 4,156
2 254 255 0,75 −30,48 5,59∙10-4 0,123 10,940 2,188
3 255 304 0,75 −41,97 3,84∙10-5 0,011 1,000 0,200
4 304 305 0,72 36,10 4,61∙10-3 1,062 90,487 18,097
5 305 485 0,77 36,10 2,72∙10-5 0,007 0,650 0,130
6 485 486 0,75 −36,10 8,37∙10-4 0,201 17,838 3,568
7 486 1000 0,75 −36,10 3,67∙10-5 0,009 0,800 0,160

Из табл. 2 видно, что для реализации програм-
мы номинального управления движением КА необ-
ходимо установить на СП ТЭУ шириной 1,062 м. 
Площадь ТЭУ SТЭУ равна 90,487 м2, что составляет 
около 18 % от общей площади СП. Именно такие 

габариты ТЭУ обеспечивают достаточную угловую 
скорость ωдост, равную 4,61∙10-3 град/с, на 304 день 
перелета на расстоянии 0,72 а.е. от источника света.

Далее проведено совместное моделирова-
ние движения ЦМ и относительно ЦМ с исполь-
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Рис. 8. Траектория перелета КА с СП:
а) плоскость XOY; б) плоскость YOZ (▲ — КА;  — Венера;  — Солнце; 

– · – орбита Земли; – – орбита Венеры; –– траектория КА)

зованием программы номинального управления с 
учетом ТЭУ. Получена траектория некомпланар-
ного перелета Земля–Венера КА с неидеально от-
ражающим СП с учетом движения относительно 
ЦМ КА (рис. 8).

По результатам совместного моделирования 
выявлено, что расстояние между КА и Венерой 

Dist* достигло 205 943 км, а интеграл энергии h* 

равен −2,885 км2/с2, что удовлетворяет условиям 
моделирования. В табл. 3 приведено сравнение 
алгоритмов использования ЗЛОУ без учета и с 
учетом ТЭУ, а в табл. 4 – сравнение перелетов КА 
с СП с орбиты Земли к Венере без учета и с уче-
том ТЭУ.

Таблица 3
Сравнение алгоритмов использования ЗЛОУ без учета и с учетом ТЭУ

№ п/п ЗЛОУ
Длительность, сут.

без учета ТЭУ с учетом ТЭУ
1 наискорейшее уменьшение радиуса перигелия, ↓ rπ 254 254
2 наискорейшее уменьшение радиуса афелия, ↓ rα 50 49
3 наискорейшее увеличение долготы восходящего узла, ↑ Ω 181 185
4 наискорейшее увеличение наклонения, ↑ i 55 58

Таблица 4
Сравнение перелетов КА с СП с орбиты Земли к Венере без учета и с учетом ТЭУ

№ п/п Наименование Размерность
Значение

без учета ТЭУ с учетом ТЭУ
1 Ширина ТЭУ, hТЭУ м 0 1,062
2 Площадь ТЭУ, SТЭУ м2 0 90,487
3 Дата старта, D0 дд.мм.гггг 29.07.2026 28.07.2026
4 Дата завершения перелета, Dк дд.мм.гггг 19.01.2028 25.01.2028
5 Длительность перелета сут. 540 546
6 Расстояние до цели, Dist км 579 590 205 943
7 Интеграл энергии, h км2/с2 −1,035 −2,885

По результатам совместного моделиро-
вания движения ЦМ и относительно ЦМ КА с 
учетом ТЭУ выявлено, что гелиоцентрический 
некомпланарный перелет Земля–Венера реализу-
ем для КА с СП с заданными проектными харак-

теристиками. Найденная программа управления 
движением КА с неидеально отражающим СП 
обеспечивает выполнение всех необходимых и 
достаточных условий перелета, описанных в по-
становке задачи.
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Заключение

Рассмотрен некомпланарный межпланет-
ный перелет Земля−Венера КА массой 39,8 кг с 
неидеально отражающим СП площадью 500 м2 

с учетом особенностей движения относитель-
но ЦМ. Для проведения моделирования данного 
перелета сформирована математическая модель 
движения, состоящая из двух систем дифферен-
циальных уравнений, описывающих движение 
ЦМ и относительно ЦМ. Проведено моделиро-
вание движения ЦМ КА, в результате которого 
была получена программа номинального управле-
ния движением, позволяющая совершить перелет 
КА с СП с орбиты Земли к Венере на расстояние 

579 226 км за 539 суток. Поскольку основной за-
дачей было провести моделирование движения с 
учетом особенностей движения относительно ЦМ, 
было установлено, что для совершения перелета 
Земля−Венера на СП необходимо установить ТЭУ 
площадью 90,487 м2, что составило около 18 % от 
общей площади СП. По результатам совместного 
моделирования движения ЦМ и относительно ЦМ 
выявлено, что длительность перелета увеличи-
лась и составила 546 суток, а расстояние между 
КА и Венерой, наоборот, сократилось и достигло 
205 943 км. Таким образом, гелиоцентрический 
некомпланарный перелет Земля−Венера реализу-
ем для КА с СП с заданными проектными харак-
теристиками.
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NON-COPLANAR INTERPLANETARY FLIGHT SIMULATION 
CONSIDERING MOTION RELATIVE TO THE CENTER OF 

MASS PECULIARITIES OF SOLAR SAIL SPACECRAFT

R. M. Khabibullin, O. L. Starinova
Samara National Research University,

Samara, Russian Federation

The paper is devoted to the non-coplanar interplanetary Earth–Venus flight of a spacecraft 
equipped with a non-perfectly reflecting solar sail, the magnitude and direction of acceleration 
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from which is calculated taking into account specular and diffuse reflections, absorption and 
transmission of photons by the surface of the solar sail. The goal of the heliocentric motion is 
to transfer the solar sail spacecraft into the Hill sphere of Venus with zero hyperbolic excess of 
speed. A feature of the paper is the study of the motion of a non-perfectly reflecting solar sail 
spacecraft taking into account the motion relative to the center of mass. The problem is divided 
into three stages. At the first stage, a nominal program for controlling the motion of the space-
craft center of mass is formed. At the second stage, sufficient angular velocities are determined 
to ensure the obtained nominal control program and the parameters of the spacecraft controls 
– thin-film controls located along the perimeter of the solar sail – are calculated. The operating 
principle of the thin-film controls is quite simple. When the voltage applied to the thin-film con-
trols changes, they become transparent or opaque, there is a difference in the normal compo-
nents of the light pressure forces, which provides a control torque for changing the orientation 
of the spacecraft in space. At the third stage, the joint motion of the center of mass and relative 
to the center of mass of the spacecraft is simulated to demonstrate the feasibility of the obtained 
control program. As a result, a comparison is made of non-coplanar interplanetary Earth–Ve-

nus flights with and without thin-film control elements. 

Keywords: non-perfectly reflecting solar sail, locally nominal control program, non-coplanar 
interplanetary flight, thin-film controls.
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ОБОСНОВАНИЕ ВЫБОРА МЕТОДА И КРИТЕРИЯ 
КЛАСТЕРИЗАЦИИ ДЛЯ ИНТЕЛЛЕКТУАЛЬНОГО 

АНАЛИЗА ПРИ УПРАВЛЕНИИ ПОЛЕТОМ 
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ

С. В. Соловьёв  

Московский государственный технический университет имени Н. Э. Баумана 
(национальный исследовательский университет),

г. Москва, Российская Федерация

В статье исследуются методы интеллектуального анализа телеметрической инфор-
мации космических аппаратов. Кратко дано текущее состояние и основные недостат-
ки процесса контроля при осуществлении управления полетом космических аппаратов. 
Устранение недостатков предлагается осуществить внедрением процедур интел-
лектуализации в части анализа телеметрической информации. На основе методов 
кластерного анализа данных предложен способ автоматического определения момен-
та возникновения аномалий в состоянии космических аппаратов, которые являются 
предвестниками нештатных ситуаций. Изложена принципиальная схема работы ин-
теллектуальной системы контроля, построенная на базе использования метода кла-
стерного анализа телеметрической информации космических аппаратов. Обоснованы 
условия выбора метода и критерия кластеризации с учетом целей, преследуемых при 
решении задач контроля при управлении полетом космических аппаратов. Приведено 
математическое описание методов и критериев кластеризации, выбранных для даль-
нейшей практической апробации. Для апробации предлагаемого метода анализа для 
различных методов и критериев кластеризации проведены расчеты с использованием 
архивной телеметрической информации. С точки зрения времени заблаговременного 
обнаружения аномалии в состоянии для отдельной составной части космических аппа-
ратов делается выбор метода и критерия кластеризации для проведения дальнейших 

исследований и опытных работ.

Ключевые слова: управление космическим полетом, система контроля, 
интеллектуальный анализ, кластеризация, нештатная ситуация.

Введение

Управление полетом космических аппаратов 
(КА) включает в качестве обязательной функции 
осуществление контроля. Результат контроля до-
стигается за счет анализа параметров состоя-
ния КА. Реализация процесса контроля при управ-
лении полетом КА в настоящее время имеет ряд 
недостатков [1], в том числе:

•	 ограниченная автоматизация процесса 
контроля в части анализа телеметрической инфор-
мации (ТМИ) КА, на уровне метода «допускового 
контроля» и отдельных специализированных ал-
горитмов;

	 	sergey.soloviev@scsc.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

•	 существующие системы контроля опре-
деляют факт возникновения нештатных ситуаций 
(НШС) только при превышении значений кон-
тролируемых параметров заданных допустимых 
уровней;

•	 конечное определение результатов анализа 
выполняется специалистом и зависит от его ква-
лификации, что, рано или поздно, может привести 
к проявлению «человеческого фактора» и потен-
циальной ошибке.

Альтернативным вариантом анализа 
ТМИ КА, разрешающего выше обозначенные не-
достатки, является интеллектуальный метод кла-
стерного анализа данных. Предлагаемый метод 
позволяет не только осуществлять контроль теку-
щего состояния, но и определять момент возник-
новения предвестников НШС, и, тем самым, про-
гнозировать появление НШС.

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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1. Анализ текущего состояния 
технологии анализа ТМИ при 
управлении полетом

На практике при управлении полетом КА 
технология анализа ТМИ имеет некоторые осо-
бенности.

Анализ ТМИ, поступающей от КА, осущест-
вляется с использованием так называемого метода 
«допускового контроля» [2], при котором произ-
водится определение величины телеметрических 
параметров (ТМП) и сравнение их с предельны-
ми или планируемыми величинами. В результа-
те формируется результат анализа о состоянии и 
функционировании КА и его составных частей. 
Предельные величины ТМП содержатся в эксплу-
атационной документации на КА и устанавлива-
ются при разработке КА.

Также используются отдельные специ-
ализированные алгоритмы автоматизированного 
контроля ТМИ, которые строятся на основе оче-
видных физических зависимостей, свойственных 
той или конкретной конструкции составной ча-
сти КА. Данные методы хотя и позволяют осуще-
ствить анализ технического состояния КА, име-
ют перечисленные выше недостатки, проявление 
которых может возникнуть в описанных ниже 
ситуациях.

Во-первых, характерной особенностью 
контроля полета современных КА является на-
личие большого количества взаимосвязей между 
параметрами состояния КА и, как следствие, их 
взаимовлияние. Это диктует необходимость ис-
пользования в ходе полета КА сложных методов 
и алгоритмов комплексной оценки параметров со-
стояния и анализа их отклонений от нормы.

Необходимо обратить внимание и на такой 
вид отклонения состояния КА от номинального 
или запланированного, при котором все контроли-
руемые величины ТМП находятся в допустимых 
пределах, но комбинация текущих фактических 
величин некоторых из них является аномальной, 
что с течением времени может привести к выходу 
их величин за установленные предельные уровни, 
то есть к появлению НШС. Это происходит, напри-
мер, когда на КА идут одновременно два процесса, 
но не наступила стадия их развития, приводящая 
к выходу каких-либо величин ТМП за допустимые 
границы. Обнаружение, локализация и идентифи-
кации подобных аномалий являются предметом 
отдельных исследований [1].

Во-вторых, становится очевидным, что со-
временные методы анализа ТМИ хотя и позволя-
ют обнаружить факт возникновения НШС, дела-
ют это только в момент выхода контролируемого 
ТМП за допустимые пределы. Таким образом, при 
использовании данных алгоритмов, от запаса рас-
полагаемого времени на парирование НШС утра-

чивается временной интервал между моментом 
времени появления аномалии (возникновения 
предвестника НШС) и моментом времени ее об-
наружения [2].

В-третьих, контроль состояния КА опе-
ратором предполагает постоянное выполнение 
однотипных простых операций и непрерывной 
концентрации внимания в условиях поступления 
слабо изменяющихся значений контролируемых 
параметров. При возникновении такого состоя-
ния снижается внимание человека, увеличивается 
нагрузка, возрастает возможность принятия не-
верных решений, что является особенно опасным 
для пилотируемых КА. Уменьшается надежность 
человека в человеко-машинной системе, приту-
пляется его бдительность. Данные обстоятельства 
приводят к возникновению так называемого «че-
ловеческого фактора».

На основании вышесказанного становит-
ся очевидным, что необходимо создавать методы, 
позволяющие автоматизировать процесс анализа 
ТМИ в системе контроля функционирования КА. 
При этом задачи, решамые оператором, смещают-
ся в область анализа причин нежелательных про-
цессов и аномалий при их обнаружении.

2. Метод кластерного анализа 
для решения задач автоматизации
и интеллектуализации процесса
анализа ТМИ КА

В основу построения системы контроля в 
части решения задач анализа ТМИ КА должны 
быть заложены принципы автоматизации и интел-
лектуализации. Их реализация связана с создани-
ем методов анализа, сводящих к минимуму уча-
стие оператора управления полетом КА.

На сегодняшний день разработано большое 
количество математических методов, позволяю-
щих выявить в большом объеме данных ранее не 
обнаруженных, спорадических, но практически 
пригодных знаний, которые могут быть исполь-
зованы при управлении различными процессами, 
в том числе в технической сфере. Совокупность 
данных методов носит название «интеллектуаль-
ный анализ данных».

В данной работе изложено исследование 
применения одного из методов интеллектуализа-
ции контроля – кластерного анализа [3], направ-
ленного на определение момента возникновения 
аномалий как предвестников НШС, позволяюще-
го автоматически и заблаговременно определять 
ее потенциальное возникновение.

К преимуществам предлагаемого метода кла-
стерного анализа по сравнению с использующими-
ся методами анализа можно отнести следующее:

•	 отсутствие необходимости в знании пред-
варительно заданных параметров состояния КА;
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•	 автоматическое установление и отсле-
живание взаимосвязи между всеми возможными 
ТМП, содержащимися в ТМИ КА;

•	 универсальность в части контроля состо-
яния различных составных частей КА или кон-
структивно различных КА;

•	 заблаговременность определения момента 
возникновения аномалии;

•	 учет информации о предыдущих характер-
ных наблюдаемых номинальных состояниях КА.

3. Предложение по применению
перспективного
интеллектуального метода 
заблаговременного определения
аномалий как предвестников НШС

Данные, которые передаются в составе ТМИ 
КА, содержат ТМП состояния КА. Часть этих 
ТМП измеряются датчиками, входящими в состав 
системы бортовых измерений и необходимы для 
осуществления управления полетом КА как сред-
ствами бортового комплекса управления КА, так 
и наземными средствами управления. Поскольку 
указанные ТМП передаются на землю «порцион-
но» в составе телеметрического кадра или пакета, 
то будем их использовать для создания класте-
ров и последующего анализа. При этом значения 
ТМП, сформированные на борту КА в одно и то 
же время, будут образовывать многомерный век-
тор состояния. Таким образом, под вектором тех-
нического состояния КА или его составной части 
(далее просто вектор) будем понимать многомер-
ный вектор Pm, образованный значениями ТМП pi 
на определенный момент времени tm:

где n – количество ТМП, описывающих функцио-
нирование системы.

Процедурам кластеризации мы будем под-
вергать получаемые векторы.

С точки зрения применения кластерного 
анализа, как метода анализа состояния функцио-
нирования КА, можно выделить два этапа: обуче-
ние и анализ (рис. 1).

1. На этапе обучения выполняется создание 
модели номинального функционирования КА по 
ТМИ, полученной на этапе штатного функциони-
рования КА.

Величины ТМП, по которым осуществля-
ется контроль составной части КА, формируют 
вектор в многомерном пространстве, привязанный 
к шкале времени. Эти векторы кластеризуют, т. е. 
разделяют на группы. Таким образом, в многомер-
ном векторном пространстве формируются обла-
сти. Если при этом любыми другими способами 
анализа не зафиксировано отклонений или НШС, 
то эти области соответствуют номинальному 

функционированию КА. Эти области называются 
номинальными рабочими областями и сохраняют-
ся в базе знаний номинального функционирования.

2. На этапе анализа производится анализ 
состояния КА.

В режиме реального времени поступает 
текущая ТМИ, из значений параметров которой 
образуются векторы. Для каждого такого векто-
ра определяется отклонение от ближайшего но-
минального кластера, полученного на этапе об-
учения. Формируется специальный параметр Δ, 
для которого его отрицательное значение будет 
соответствовать номинальному функционирова-
нию КА, а положительное значение – случаю на-
хождения вектора вне границ номинальной обла-
сти функционирования:

где                                                     – значение ев-

клидова расстояния от текущего вектора до центра 
ближайшего для него кластера,         – значение 
расстояния между k-ым центром кластера (цен-
троидом) и наиболее удаленным вектором от k-го 
центроида, относящегося к k-му кластеру, т. е. ра-
диус k-го кластера.
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Рис. 1. Принципиальная схема работы 

интеллектуальной системы контроля на основе 
метода кластерного анализа
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Вектор, соответствующий номинальному 
функционированию, т. е. вошедший в соответ-
ствующий кластер, в дальнейшем добавляется к 
номинальной базе данных, таким образом уточняя 
ранее построенную модель номинального функ-
ционирования КА. Если анализируемый вектор не 
соответствуют норме, фиксируется отклонение и 
происходит предупреждение оператора о возник-
новении аномалии.

4. Формулирование условий 
выбора методов и критериев 
кластеризации

В  процессе орбитального полета КА по-
стоянному контролю подвергаются все виды па-
раметров состояния КА и его составных частей. 
Комплексная оценка состояния и функционирова-
ния КА должна дать ответ с высокой степенью до-
стоверности на следующие вопросы [2]:

•	 возможно ли реализовать запланирован-
ную программу полета КА;

•	 соответствует ли запланированной програм-
ме полета состояние КА и его составных частей;

•	 адекватны ли реакции составных частей 
КА на формируемые управляющие воздействия 
как от бортового комплекса управления, так и от 
наземного комплекса управления;

•	 устойчив ли информационный обмен меж-
ду наземным комплексом управления и КА;

•	 соответствуют ли технические характери-
стики КА заданным требованиям.

Контролю должны подлежать все процес-
сы и составные части КА с учетом внешних воз-
действующих факторов и ограничений на процесс 
орбитального полета КА. Высшим приоритетом 
в процессе контроля при управлении полетом яв-
ляется задача обеспечения безопасности экипажа 
пилотируемого КА и безопасности автоматиче-
ского КА [2].

При определении условий выбора методов и 
критериев кластеризации необходимо учитывать, 
в первую очередь, цели, которые преследуются 
при решении задач контроля при управлении по-
летом КА. С учетом этих задач, а также необходи-
мости в осуществлении анализа в режиме реаль-
ного времени непрерывно в течение всего пери-
ода орбитального полета, условия выбора можно 
сформулировать следующим образом:

•	 способность определять аномалии и НШС, 
не рассмотренные в документации и не прогнози-
руемые аналитически;

•	 адекватность результатов, т. е. в процессе 
анализа ТМИ должны получаться достоверные 
данные, соответствующие реальному функциони-
рованию КА и его составных частей;

•	 решение задачи анализа ТМИ в масштабе 
времени, максимально близкому к реальному;

•	 высокая чувствительность, т. е. макси-
мально возможное заблаговременное определение 
предвестника возникновения НШС или какого-ли-
бо проявления аномалии или отклонения в функци-
онировании или состоянии составных частей КА;

•	 автоматическая реализация процесса ана-
лиза, при котором оператор непосредственно не 
участвует, а получает только результат работы 
предлагаемого метода.

В соответствии с вышеобозначенными ус-
ловиями для дальнейшего сравнения аналити-
чески были выбраны три метода кластеризации: 
метод k-средних (k-means), метод нечеткой кла-
стеризации c-средних (fuzzy c-means) и метод рас-
пространения близости (affinity propagation [AP]). 
Основными причинами такого выбора были стрем-
ление попробовать с одной стороны различные ме-
тоды, а с другой стороны относительно простые, 
т. е. способные работать с ТМИ, поступающей в 
режиме реального времени.

5. Математическое описание 
методов кластеризации

Метод k-средних (k-means) [6]. Алгоритм 
разделительной кластеризации, реализует разне-
сение векторов на предварительно определенное 
число кластеров k посредством следующих итера-
ционных действий:

1. Первичное спорадическое разнесение, за-
дать точность δ для завершения алгоритма, номер 
итерации l = 0 и определить случайным образом 
количество кластеров k.

2. Расчет центроидов кластеров осущест-
вляется как:

где mj – j-й исходный вектор, d – количество ис-
ходных векторов.

3. Для уменьшения квадрата ошибок пере-
считать матрицу разбиения:

4. Сравнить                               Если условие 
выполняется, завершить процесс, если нет – пе-
рейти к действию 2 с номером итерации l = l + 1.

При каждом повторении выполняется уточ-
нение границ кластеров и перемещение центрои-
дов кластеров. Происходит уменьшение расстоя-
ния между векторами внутри кластеров.

Алгоритм завершается при условии, что 
границы кластеров и расположение центроидов 
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перестанут перемещаться при повторении дей-
ствий. Это означает, что векторы распределены по 
кластерам.

Метод k-means является простым вычисли-
тельным алгоритмом кластеризации. Нашел при-
менение для самых разнообразных типов данных. 
Метод признан достаточно эффективным, даже 
с учетом многочисленных пересчетов. Однако 
существуют и недостатки, к которым относится 
неопределенность выбора начального положения 
центроидов кластеров и спорадический принцип 
начального определения числа кластеров, для чего 
нужна априорная информация об исходных дан-
ных. Также к минусам можно отнести большую 
чувствительность алгоритма к значительным от-
клонениям векторов, что, как минимум, затормо-
зит работу на большом количестве данных. Он 
плохо работает в случае несферических кластеров, 
кластеров разных размеров и плотностей, так-
же может находить «лишние кластеры» в случае, 
если было задано большое значение k.

Метод нечеткой кластеризации с-средних 
(fuzzy c-means) [6]. Наиболее известный метод 
нечеткой кластеризации – алгоритм с-средних. 
Метод определяет плотные кластеры, как правило, 
формы многомерной сферы. Метод также реали-
зует последовательные итерационные действия:

1. Начальная инициализация – выбрать ко-
личество кластеров 2 ≤ c ≤ d, параметр останов-
ки δ, коэффициент нечеткости w∈(1; +∞), задать 
случайно выбранными значениями матрицу раз-
биения.

2. Расчет положения центроидов кластеров:

3. Определение квадратов расстояний от 
вектора до всех центроидов кластеров:

где матрица A задает метод вычисления расстоя-
ния между векторами.

4. Пересчет матрицы разбиения:

для всех 1 ≤ i ≤ c, 1 ≤ j ≤ d. С выполнением условия

5. Сравнить                               Если условие 
выполняется, алгоритм кончается, в противном 

случае – перейти к действию 2 с номером итера-
ции l = l + 1.

Метод нечеткой кластеризации позволяет 
решить проблему для векторов, которые могут по-
пасть на границу двух кластеров – им задают вели-
чину принадлежности, равную 0,5 [7]. Основной 
недостаток данного метода состоит в работе с век-
торами, удаленными от центроидов всех класте-
ров. Такие векторы сложно отнести к какому-либо 
из кластеров, однако присвоение малой степени 
принадлежности не решает проблему, поскольку 
сумма их степеней принадлежностей такая же, как 
и для векторов, близких к центроидам кластеров, 
т. е. равна единице.

Одним из параметров алгоритма кластери-
зации является коэффициент нечеткости w. Чем 
больше w, тем конечная матрица разбиения U ста-
новится более размытой, и при w → ∞ она примет 
вид U = [1/c], что говорит о том, что векторы мо-
гут быть отнесены ко всем кластерам, и, соответ-
ственно, метод не выполнил свою основную зада-
чу по определению похожести векторов, сделав их 
одинаково похожими.

Метод распространения близости (affinity 
propagation) [8]. Еще один пример алгоритма 
кластеризации представлен на рис. 4. В отличие 
от алгоритма k-средних, данный метод не требует 
заранее определять число кластеров, на которое 
будут разбиты исходные векторы. Основная идея 
алгоритма заключается в том, что векторы разде-
ляются по группам на основе того, как они «обща-
ются», или насколько они похожи друг на друга.

Вводятся матрицы схожести S, ответствен-
ности R и доступности A. Для заполнения эле-
ментов матрицы схожести S вводят какую-нибудь 
метрику «похожести», определяющуюся тем, что 
s(xi, xj) > s(xi, xk) если вектор xi больше похоже на 
вектор xj, чем на xk. Простым примером такой по-
хожести будет отрицательное евклидово расстоя-
ние                               Однако для i = j необхо-
димо, чтобы s(xi, xj) ≠ 0. Фактически, существует 
несколько возможных стратегий для того, чтобы 
определить матрицу схожести вектора с самим со-
бой:

Далее необходимо заполнить матрицу ответ-
ственности R и матрицу доступности A. Сначала 
эти матрицы инициализируются нулями. После 
этого данные матрицы обновляются по очереди по 
правилам:
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(3)

Расчет элементов матриц A и R по формулам 
(1) – (3) повторяется несколько раз (количество 
итераций T устанавливается пользователем), по-
сле чего векторам ci присваиваются номера кла-
стеров в соответствии со следующим правилом:

При обновлении матриц R и A используется 
присваивание с экспоненциальным сглаживанием 
с коэффициентом 0,5 ≤ α < 1:

6. Математическое описание 
критериев кластеризации

Процедура разбиения анализируемых дан-
ных на кластеры должна подчиняться определен-
ным правилам или критериям. В первую очередь, 
критерий кластеризации основывается на мини-
мизации (или максимизации) показателя качества. 
Для задач интеллектуального анализа данных и 
опытной апробации на архивной ТМИ, с учетом 
выше обозначенных условий, были выбраны сле-
дующие критерии:

1. Силуэтный коэффициент (Silhouette 
Coefficient [SC]) [8]:

где a – среднее расстояние между вектором и все-
ми другими векторами этого кластера, b – среднее 
расстояние между вектором и другими векторами 
ближайшего кластера.

Величина s изменяется в пределах от −1 
до +1. Значение «−1» означает неправильную кла-
стеризацию (все векторы расположены в центрах 
некоторого другого кластера), величина «+1» со-
ответствует наилучшему разбиению на кластеры 
(все векторы расположены точно в центрах их 
кластеров), величина «0» означает, что векторы 
расположены в среднем на одинаковом рассто-
янии от центра кластера их принадлежности до 
центра соседнего кластера.

Таким образом, чем выше значение силуэт-
ного коэффициента (ближе к +1), тем лучше дан-
ное решение распределяет объекты по кластерам. 
Значение силуэтного коэффициента обычно де-
лится на три интервала:

•	 плохое качество разделения: от −1 до 0,2;
•	 среднее качество разделения: от 0,2 до 0,5;
•	 хорошее качество разделения: от 0,5 до 1.
2. Индекс Калинского-Харабаза (Calinski-

Harabaz Index) [9]:

где N – количество векторов в исходном наборе, 
k – количество кластеров, B – матрица внутрен-
ней дисперсии (сумма квадратов расстояний 
между центроидами и средним по всем векторам), 
W – матрица внешней дисперсии (сумма квадра-
тов расстояний между всеми векторами и ближай-
шим центроидом).

Данный индекс характеризует компактность 
кластеров и их удаленность друг от друга.

3. Индекс Дэвиса-Болдина (Davies-Bouldin 
Index) [10]:

где k – количество кластеров, si – среднее расстоя-
ние между каждым вектором кластера i и центрои-
дом этого кластера, dij – расстояние между центро-
идами кластеров i и j.

Индекс Дэвиса-Болдина характеризует ве-
личину среднего разброса кластеров. При его 
уменьшении растет расстояние между кластерами 
и уменьшаются их размеры.

6. Апробация

Исходными данными для апробации спо-
соба автоматического определения момента воз-
никновения аномалий в состоянии КА является 
архивная ТМИ от составной части транспортно-
го пилотируемого корабля (ТПК) типа «Союз». 
Контроль состояния и функционирования данной 
составной части ТПК осуществляется по показа-
ниям 8 ТМП, которые измеряются датчиками тем-
пературы (4 шт.) и давления (4 шт.).

Для этапа обучения построены многомер-
ные векторы, привязанные к шкале времени и со-
держащие 4 значения температуры (Т58, Т60, Т62, 
Т63) и 4 значения давления (ДБН1, ДБН2, ДПР1, 
ДПР2). Применена архивная ТМИ, полученная 
при полете ТПК, происходившего без каких-либо 
аномалий и отклонений в работе данной состав-
ной части.

Для этапа анализа использована архив-
ная ТМИ, полученная при полете ТПК, в работе 
составной части которого было зафиксирова-
но аномальное поведение. Рассматриваются все 
возможные совокупности методов (k-средних, 
c-средних, AP) и критериев (SC, CHI, DBI) кла-
стеризации. Определяется совокупность, которая 
позволит раньше всего определить аномалию в 
функционировании рассматриваемой системы. 
Результаты работы предлагаемого метода пред-
ставлены ниже.

На рис. 2 момент обнаружения аномалии 
определяется как переход значения параметра Δ из 
области отрицательных значений в область поло-
жительных.
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Рис. 2. Зависимость параметра Δаном для векторов, соответствующих 
аномальной работе составной части ТПК, полученная при использовании 

метода k-средних и критерия SC (DBI)

Рис. 3. Зависимость параметра Δаном для векторов, соответствующих 
аномальной работе составной части ТПК, полученная при использовании 

метода c-средних и критерия SC

Рис. 4. Зависимость параметра Δаном для векторов, соответствующих 
аномальной работе составной части ТПК, полученная при использовании 

метода AP и критерия DBI
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В табл. 1 представлены итоговые значения 
времен обнаружения аномалии.

Таблица 1
Итоговые значения времен обнаружения аномалии

k-средних c-средних AP

SC (ΔSC) 15.08.2013 
21:10:44.322

06.08.2013 
23:41:00.394

Аномалия 
не обнару-

жена

CHI (ΔCHI)
25.07.2013 

05:20:49.586
19.08.2013 

10:05:10.148

Аномалия 
не обнару-

жена

DBI (ΔDBI)
15.08.2013 

21:10:44.322
27.07.2013 

03:41:10.171

Аномалия 
не обнару-

жена

Фактическое время обнаружения аномалии 
соответствует 08.10.2013 13:34:49.987. В табл. 2 
представлены данные в интервале времени между 
временем обнаружении аномалии автоматизиро-
ванным методом и фактически зафиксированным 
при реальном полете.

Таблица 2
Интервалы времен обнаружения аномалии

k-средних c-средних AP

SC (ΔSC)
53 дня 

16 часов 
24 минуты

62 дня 
13 часов 

54 минуты
–

CHI (ΔCHI)
75 дней 
8 часов 

14 минут

50 дней 
3 часа 

30 минут
–

DBI (ΔDBI)
53 дня 

16 часов 
24 минуты

73 дня 
9 часов 

54 минуты
–

При применении всех рассматриваемых ме-
тодов кластеризации, кроме метода AP, удалось об-
наружить аномалию раньше, чем при фактическом 
времени ее обнаружения. Анализируя результаты, 
полученные при применении метода AP, параметр 
Δаном практически на протяжении всего полета был 
положительным, т. е. рассматриваемая система с 
точки зрения используемого метода анализа по 
параметру Δ постоянно находилась в аномальном 
состоянии, что не соответствовало действитель-
ности. Причина такого поведения Δаном для метода 
AP, вероятнее всего, связана со слишком большим 
количеством кластеров k, получаемом при при-
менении данного метода. В результате получается 
завышение количества кластеров, т. е. происходит 
разделение сформированных кластеров на более 
мелкие по размеру кластеры, из-за чего уменьша-
ются размеры номинальных областей. Тогда вновь 
анализируемому вектору, в случае использования 
метода AP, для попадания в номинальную область 

необходимо располагаться ближе к ней, чем при 
использовании методов k-средних и c-средних, 
т. к. для данных двух методов количество полу-
чившихся кластеров k меньше, следовательно, 
размеры номинальных областей больше.

Для систем контроля, работающих в режиме 
реального метода, существенным является вычис-
лительная сложность алгоритмического аппарата 
методов анализа. В табл. 3 представлена вычисли-
тельная сложность используемых методов и кри-
териев.

Таблица 3
Вычислительная сложность используемых 

методов и критериев

Метод Сложность 
метода Критерий Сложность 

критерия
k-средних O(nkdi) SC O(n2d)
c-средних O(nk2di) CHI O(kd)
AP O(n2i) DBI O(k2d)

В табл. 3 n – количество векторов, d – раз-
мерность векторов, k – количество кластеров, 
i – количество итераций, необходимых для сходи-
мости алгоритма.

Сравнивая используемые методы класте-
ризации, можно отметить, что вычислительная 
сложность метода AP является квадратичной, т. к. 
зависит от квадрата количества входных данных 
n, в то время как сложность методов k-средних 
и c-средних является линейной по отношению 
к количеству входных данных n. Сравнивая ме-
тод k-средних с методом c-средних можно отме-
тить, что сложность второго в k раз больше, чем 
у первого. Несмотря на то, что при получивших-
ся оптимальных значениях количества кластеров 
k (табл. 3) их сложность является сопоставимой, 
при отыскании оптимальных параметров метода 
c-средних необходимо, помимо количества кла-
стеров, варьировать значение коэффициента не-
четкости w, что увеличивает вычислительную 
сложность при использовании данного метода.

Таким образом, выбор методов кластериза-
ции с точки зрения вычислительных затрат при их 
использовании стоит осуществлять в следующем 
порядке: k-средних, c-средних, AP.

Сравнивая используемые критерии класте-
ризации, можно отметить, что вычислительная 
сложность критерия SC является квадратичной, т. к. 
зависит от квадрата количества входных данных 
n. Сложность критериев CHI и DBI не зависит от 
n, т. е. их вычислительная сложность существенно 
меньше, чем у SC. Сравнивая критерий CHI с крите-
рием DBI, можно отметить, что сложность DBI в k 
раз больше, чем у CHI. Однако, при получивших-
ся оптимальных значениях количества кластеров k 
(табл. 3), их сложность является сопоставимой.
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Заключение

Рассмотрение текущего состояния техно-
логии анализа ТМИ при управлении полетом КА 
показывает, что современные методы имеют ряд 
существенных недостатков. Следствием этого 
является необходимость создания методов, по-
зволяющих автоматизировать процесс контроля 
функционирования КА и интеллектуализировать 
процедуры анализа ТМИ. В качестве примене-
ния одного из методов интеллектуализации кон-
троля предлагается кластерный анализ данных, 
позволяющий автоматически и заблаговремен-
но определять момент возникновения аномалий 
в состоянии КА и его составных частей, что яв-
ляется предвестником НШС. Основным преиму-
ществом использования данного метода являет-
ся способность выявить в большом объеме дан-

ных ранее не обнаруженных, спорадических, но 
практически пригодных знаний, которые могут 
быть использованы для обеспечения дальнейше-
го процесса управления полетом КА. Ключевым 
моментом кластерного анализа является «опре-
деление похожести» векторов, поэтому, исходя 
из практических задач, решаемых в процессе 
анализа ТМИ при управлении полетом КА, сфор-
мулированы условия выбора метода и критерия 
кластеризации.

Использование совокупности метода 
k-средних и критерия CHI позволило обнаружить 
момент возникновения аномалии раньше всего. 
Исходя из сформулированных условий выбора 
метода и критерия кластеризации, для заданных 
исходных данных предпочтительной является со-
вокупность метода кластеризации k-средних и 
критерия кластеризации CHI.
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JUSTIFICATION OF THE CHOICE OF THE METHOD AND 
CRITERION OF CLUSTERING FOR INTELLIGENT ANALYSIS 

IN FLIGHT CONTROL SPACECRAFT

S. V. Soloviev
Bauman Moscow State Technical University,

Moscow, Russian Federation

The article examines the methods of intelligent analysis of telemetric information of spacecraft. 
The current state and main shortcomings of the control process during the spacecraft flight 
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control are briefly given. It is proposed to eliminate the shortcomings by introducing intel-
lectualization procedures in terms of telemetric information analysis. Based on the methods 
of cluster data analysis, a method is proposed for automatically determining the moment of 
occurrence of anomalies in the state of a spacecraft, which are precursors of off-nominal situ-
ations. A schematic diagram of the operation of an intelligent control system based on the use 
of the method of cluster analysis of the spacecraft telemetric information is presented. The 
conditions for choosing the method and criterion for clustering are substantiated, taking into 
account the goals pursued in solving control problems during flight control of the spacecraft. A 
mathematical description of the clustering methods and criteria selected for further practical 
testing is given. To test the proposed method of analysis for various methods and criteria of 
clustering, calculations were performed using archived telemetric information. From the point 
of view of the time of early detection of the anomaly in the state for a separate component of 
the spacecraft, the choice of the method and criterion of clustering is made for further research 

and experimental work.

Keywords: space flight control, control system, data mining, clustering, off-nominal situation.
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ПРОЕКТНО-БАЛЛИСТИЧЕСКИЙ АНАЛИЗ МИССИИ 
ДЛИТЕЛЬНОГО ИССЛЕДОВАНИЯ АСТЕРОИДА 

АПОФИС НАНОСПУТНИКОМ С ЭЛЕКТРОРАКЕТНОЙ 
ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКОЙ
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В работе рассматриваются объекты несферической формы с малым гравитационным 
притяжением, например, астероиды, спутники планет и кометы. Рассматривается 
возможность осуществления миссии к малым телам Солнечной системы неправильной 
формы на примере астероида Апофис. Авторы статьи предлагают использовать для 
длительной миссии изучения Апофиса космический аппарат нано-класса с электрора-
кетной двигательной установкой. Целью данной работы является определение необхо-
димых затрат рабочего тела на все этапы миссии, включающей достижение астерои-
да, формирование и поддержание заданной орбиты относительно него. При моделиро-
вании управляемого движения космического аппарата учитывается гравитационное 
притяжение Земли, Солнца и астероида. На этапе движения космического аппарата 
относительно астероида его гравитационное поле описывается как суперпозиция гра-
витационных полей двух вращающихся массивных точек. В работе предлагается для 
предварительного баллистического проектирования миссии разбить ее на два участка. 
Первый – оптимальный по быстродействию гелиоцентрический перелет Земля – асте-
роид Апофис с выравниванием скорости космического аппарата относительно астеро-
ида. Второй – движение в окрестности астероида, включающее оптимальный по бы-
стродействию маневр формирования рабочей орбиты и поддержание рабочей орбиты в 

течение заданного времени.

Ключевые слова: наноспутник, астероид, математическая модель, управление движе-
нием, траектория движения, проектно-баллистические характеристики.

Введение

Проблема исследования астероидов давно 
привлекает внимание ученых и общества [1–11]. 
В частности, проблема пролета астероида 
Апофис 99942 на угрожающем Земле расстоя-
нии в 2029 году обсуждалась в работе [3]. Вместе 
с тем, значительно вырос интерес к длительным 
исследовательским миссиям, направленным на 
изучение физических свойств астероидов, комет 
и спутников планет [4–11], предусматривающих 
длительное пребывание в окрестности изучаемого 
тела. Например, в работе [8] приводится краткое 
описание современных и перспективных космиче-
ских аппаратов (КА), создаваемых ФГУП «НПО 
им. С. А. Лавочкина» для фундаментальных иссле-
дований Луны, планет и малых тел Солнечной си-
стемы, предусматривающих выполнение маневров 

	 	nikolaevalizaveta@mail.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020 

в окрестности астероидов, в том числе сближение, 
посадку и возвращение грунта на Землю.

Вопросы проектирования гелиоцентриче-
ских перелетов КА к астероидам, особенно для 
КА с традиционными двигательными установка-
ми, достаточно хорошо исследованы. Например, 
в работе [12] подробно исследовано оптимальное 
управление КА с двигателем «большой тяги» для 
миссии Земля – астероид Апофис – Земля в клас-
се многоимпульсных перелетов. Известно, что 
для длительных миссий наиболее эффективными, 
с точки зрения расхода рабочего тела, являются 
двигательные установки на базе электроракетных 
двигателей [10; 13–22]. К существенным харак-
терным особенностям таких двигательных уста-
новок относятся малая тяга, создающая ускоре-
ние, сравнимое с гравитационными ускорениями 
от малых тел Солнечной системы, и длительное 
время функционирования (иногда до десяти лет). 
Поэтому для проектирования миссий с электрора-
кетными двигательными установками (ЭРДУ) не-

РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА
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бенно при определении программ управления КА 
с электроракетными двигателями. Разработчиков 
реальных миссий к астероидам и кометам [33–35] 
ставит в затруднение необходимость при исполь-
зовании этих моделей заранее знать физические 
свойства еще неизвестного до полета объекта ис-
следования, его геометрию и распределение масс, 
в том числе внутреннее. В статьях [33–35] описы-
ваются значительные трудности при определении 
программного управления реальными миссиями 
Dawn и Rosetta. Неточности в определении про-
грамм управления при проектно-баллистическом 
анализе миссий приводили к существенному 
увеличению затрат рабочего тела на маневриро-
вание, что снижало длительность самой ценной 
части миссии – собственно исследования небес-
ного тела.

Традиционным подходом к проектированию 
миссии и проектного облика КА c ЭРДУ является 
минимизация массы рабочего тела, необходимого 
для перелета при заданных граничных условиях, 
определяемых целями исследования [10; 14; 36]. 
Именно такой подход к проектированию миссии 
предлагается использовать в данной работе. Для 
описания гравитационного поля исследуемого 
астероида предлагается использовать подход, опи-
санный в [28], который позволит сформировать 
оптимальное программное управление для серии 
динамических маневров и провести проектно-
баллистический анализ миссии в целом.

Проектно-баллистический 
анализ миссии длительного 
исследования астероида Апофис 
наноспутником

В данной работе рассматривается вопрос 
о реализуемости исследовательской миссии 
Земля – астероид Апофис, осуществляемой КА 
нано-класса с ЭРДУ. Предполагается, что КА вы-
водится из сферы действия Земли с нулевым ги-
перболическим избытком скорости как попутный 
груз при осуществлении межпланетной миссии. 
Затем за счет собственной двигательной уста-
новки КА совершает гелиоцентрический перелет 
к Апофису, формирует рабочую орбиту и остается 
на ней длительное время.

В работе [37] показано, что на базе существу-
ющей элементной базы может быть разработан 
девятиюнитовый КА с начальной массой 9,8 кг, 
с ЭРДУ с номинальной тягой P = 2,1 мН, скоро-
стью истечения c = 20000 м/c [38] и энергопита-
нием от панелей солнечных батарей (рис. 1).

В данной работе предлагается для пред-
варительного баллистического проектирования 
миссии разбить ее на два участка. Первый – опти-
мальный по быстродействию гелиоцентрический 
перелет Земля – астероид Апофис с выравнивани-

обходимо учитывать даже малые гравитационные 
возмущения, что особенно затруднительно для 
рассматриваемого класса баллистических задач, 
где уровни ускорений от тяги двигателя сравни-
мы с гравитационными возмущениями. Работы 
[15; 16; 19; 20; 22–25] посвящены оптимизации 
гелиоцентрического движения КА с двигателями 
«малой тяги», не допускающие использование им-
пульсной постановки задачи.

Значительно слабее исследован вопрос об 
управлении движением КА в непосредственной 
близости от малого небесного тела неправильной 
формы. Поведение КА в таком поле в значитель-
ной степени отличается от движения вблизи сфе-
роидальных и эллипсоидальных тел, форма кото-
рых в некотором приближении может считаться 
правильной. Здесь нельзя использовать законы 
Кеплера и полученные на их основе программы 
управления. Отсутствие методики формирования 
программного управления может привести к су-
щественным неопределенностям в определении 
запаса рабочего тела, необходимого для прове-
дения миссии заданной продолжительности со 
всеми запланированными исследованиями. Даже 
поддержание постоянной орбиты у тела с нерегу-
лярным гравитационным полем требует управле-
ния и затрат рабочего тела [7; 26–28].

Теоретическую основу исследования состав-
ляют работы, описывающие гравитационные поля 
малых тел Солнечной системы неправильной фор-
мы, а также работы о возможном поведении КА 
в окрестностях таких объектов [7; 26; 27; 29–32]. 
В данных исследованиях рассматривалась пробле-
ма поиска предельно точного способа формали-
зации гравитационного поля астероидов в прило-
жении к планируемым или уже осуществленным 
исследовательским миссиям, таким как NEAR 
Shoemaker, Hayabusa 1 и 2, Galileo, Cassini, Rosetta, 
Deep Space и др.

В качестве предлагаемых способов форма-
лизации гравитационного поля исследователями 
предлагаются следующие модели гравитационно-
го потенциала: разложение потенциала в функци-
ональный ряд (по сферическим, эллиптическим, 
эллипсоидальным функциям), модель простран-
ственного многогранника и другие методы, осно-
ванные на оценке величины и направления грави-
тационного ускорения, действующего на КА.

Существенным недостатком данных моде-
лей является их оторванность от задач баллистиче-
ского проектирования и поиска оптимальных схем 
управления КА. Приведенные модели, в большин-
стве своем, требуют значительных вычислитель-
ных ресурсов и полного набора первоначальной 
информации о физической природе объекта ис-
следования. На наш взгляд, последнее обстоятель-
ство является существенным препятствием при 
предварительном проектировании миссии, осо-



163

 
О. Л. Старинова, Е. А. Сергаева, А. Ю. Шорников

Проектно-баллистический анализ миссии длительного исследования астероида Апофис

ем скорости КА и астероида. Второй – движение 
в окрестности астероида, включающее оптималь-
ный по быстродействию маневр формирования 
рабочей орбиты и поддержание рабочей орбиты в 
течение заданного времени.

На первом участке программа управления 
была получена с использованием принципа мак-
симума Понтрягина с учетом гравитации Солнца, 
Земли и астероида (как материальной точки) в 
гелиоцентрической инерциальной системе коор-
динат. Уравнения движения в векторной форме 
имеют вид [37]:

(1)

(2)

(3)

(4)

Здесь mSUN, mE, mAST, mSC – массы Солнца, 
Земли, астероида и текущая масса КА соответ-
ственно; r1, r3, r4 – радиус-векторы астероида, 
КА и Земли относительно Солнца; r1–3 – рассто-
яния между КА и астероидом; r1–4, r3–4 – рассто-
яние от Земли до астероида и КА соответствен-
но; a – ускорение от тяги КА; δ∈{1,0} – функция 
включения-выключения двигателя (1 – двигатель 
включен, 0 – выключен); e – единичный вектор 
направления тяги; f – возмущающие ускорения, 
действующие на КА. В работах [39; 40] прове-
ден анализ динамики орбитального движения КА 
относительно астероида Апофис с учетом воз-
мущающих факторов, в частности указано, что 

существенное влияние на КА оказывает свето-
вое давление. В данной работе сделана попытка 
рассчитать в первом приближении необходимый 
запас рабочего тела для ЭРДУ и оценить возмож-
ность длительной миссии, поэтому возмущаю-
щие факторы не учитывались.

Граничные условия первого участка обеспе-
чивают гелиоцентрический перелет КА от Земли 
к астероиду с выравниванием скорости:

(5)

где t1s – время начала перелета (соответству-
ет дате и времени старта); t1f – время окончания 
гелиоцентрического перелета. Оптимальное по 
быстродействию управление, как показано в [14; 
16; 25; 37; 41], обеспечивается работой ЭРДУ в 
течение всего времени движения (δ≡0) и направ-
лением ускорения, доставляющему максимум га-

мильтониану               (        – вектор сопряженных 

множителей, соответствующих вектору скорости 
КА    ). Для численного решения краевой задачи 
(1–5) использовалась методика, описанная в рабо-
те [37] и реализованная в программном комплек-
се [42].

На втором участке движения, в соответ-
ствии с методикой [27], гравитационное поле 
астероида Апофис представляется как суперпо-
зиция полей двух материальных точек массами    
                                кг и                                  кг, враща-
ющихся с угловой скоростью собственного враще-
ния астероида (                             1/c) на расстоянии 
d = 248 м (рис. 2). В [27] было показано, что при 
использовании такой модели погрешность в опре-
делении гравитационного ускорения астероида 
не превышает 10 % вплоть до поверхности асте-
роида. Кроме астероида учитывалась гравитация 
Солнца и Земли.

 
Рис. 1. Проектный облик КА с ЭРДУ нано-класса
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Движение центра масс астероида и Земли 
по-прежнему будет описываться уравнениями (1) 
и (3), а уравнение движения КА примет вид:

(6)

где r1,1, r1,2 – радиус-векторы массивных точек 
астероида относительно Солнца; r1,1–3, r1,2–3 – рас-
стояния между КА и массивными точками.

Для определения управления на втором 
участке движения использовались две различные 
методики. Для определения управления, предна-
значенного для формирования заданной орбиты, – 
методика поиска оптимального по быстродействию 
управления, описанная в работе [43], а для длитель-
ного поддержания заданной орбиты использовался 
локально-оптимальный закон управления, поддер-
живающий постоянной большую полуось орби-
ты [28]. Эти методики полностью автоматизирова-
ны и реализованы в программном комплексе [44].

Результаты расчетов по участкам движения 
представлены в табл. и на рис. 3 (первый участок 
движения), 4 (формирование рабочей орбиты) 
и 5 (поддержание рабочей орбиты).

На рис. 3 траектория КА выделена красным 
цветом, астероида – синим. Рис. 4 иллюстрирует 
оптимальную траекторию формирования около-
круговой орбиты радиусом 100 км относительно 
барицентра астероида. Астероид на рис. 4 и 5 по-
казан схематически.

Рис. 5а демонстрирует поведение КА относи-
тельно астероида Апофис без использования посто-
янно действующего корректирующего ускорения с 
начальными условиями, соответствующими невоз-
мущенной круговой орбиты, а рис. 5б – результат 
применения локально-оптимального управления, 
направленного на поддержание постоянным экс-
центриситета орбиты.

Таблица 
Баллистические характеристики  

участков движения

Маневр Длитель-
ность, сут.

Расход рабо-
чего тела, кг

Гелиоцентрический 
перелет 141,3 1,281

Формирование рабочей 
орбиты 4,38  3,97·10-3

Поддержание рабочей 
орбиты в течение суток – 0,903·10-3
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Рис. 3. Траектории КА и астероида на 
гелиоцентрическом участке движения
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Как выяснилось, при длительных миссиях 
существенная часть рабочего тела расходуется на 
поддержание рабочей орбиты. Поэтому при предва-
рительном планировании миссии нужно учитывать 
массу рабочего тела, необходимую на гелиоцентри-
ческий перелет и поддержание рабочей орбиты. 
Например, если считать, что исследования астеро-
ида в данной миссии должны продолжаться 10 лет, 
то на перелет к астероиду будет затрачено 1,281 кг, 
на формирование рабочей орбиты 3,97 гр., а на под-
держание рабочей орбиты 3,29 кг рабочего тела.

Заключение

В статье анализируется проблема управля-
емого движения космических аппаратов вблизи 

объектов с нерегулярными гравитационными по-
лями и рассмотрены конкретные баллистические 
характеристики миссии к астероиду Апофис. 
Моделирование движения проведено с разде-
лением на два участка – гелиоцентрического 
движения и движения относительно астероида. 
Кратко описаны методики определения управле-
ния на участках движения и приведены резуль-
таты моделирования без учета возмущений, дей-
ствующих на космический аппарат, и затрат на 
коррекцию навигационных ошибок. Показано, 
что с учетом этих допущений, космический ап-
парат массой 9,8 кг может осуществить задан-
ную миссию десятилетнего изучения астерои-
да Апофис, израсходовав около 4,6 кг рабочего 
тела.
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DESIGN AND BALLISTIC ANALYSIS OF THE MISSION 
FOR LONG-TERM STUDY OF THE ASTEROID APOPHIS 
BY A NANOSATELLITE WITH AN ELECTRIC ROCKET 

PROPULSION SYSTEM

O. L. Starinova, E. A. Sergaeva, A. Yu. Shornikov
Samara National Research University, Samara, Russian Federation

The paper considers non-spherical objects with low gravitational attraction, such as asteroids, 
satellites of the planet and comets. We considered possibility of a mission to small bodies of 
the solar system of irregular shape on the example of the asteroid Apophis. The authors of the 
article suggest using a nanoclass spacecraft with an electric rocket propulsion system for a 
long mission to study Apophis. The purpose of this work is to determine the necessary costs of 
the working body for all stages of the mission, which includes reaching the asteroid, forming 
and maintaining a given orbit relative to it. The gravity of the Earth, Sun, and asteroid is taken 
into account when modeling the controlled movement of the spacecraft. When a spacecraft 
is moving relative to an asteroid, its gravitational field is described as a superposition of the 
gravitational fields of two rotating massive points. In this paper, it is proposed to divide the 
mission into two sections for preliminary ballistic design. The first optimal speed heliocentric 
flight Earth-asteroid Apophis with the alignment of the speed of the spacecraft and the aster-
oid. The second is the movement in the vicinity of the asteroid, which includes the optimal speed 
maneuver for forming the working orbit and maintaining the working orbit for a given time.

Keywords: nanosatellite, asteroid, mathematical model, motion control, trajectory, design and 
ballistic characteristics.
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Эффективность и качество функционирования локальных систем автоматического 
управления в составе автономного объекта во многом определяются регулятором в 
их составе и используемым законом управления. Для синтеза регулятора необходимо 
использование современных систем автоматизированного проектирования. В ста-
тье представлены результаты применения генетического алгоритма в качестве ме-
тода параметрического синтеза управляющего устройства ПИД-типа в среде дина-
мического моделирования технических систем SimInTech, которая в настоящее время 
используется на ряде предприятий ракетно-космической отрасли Российской Федера-
ции. Объектом исследования выступает динамическая система с обратной связью на 
примере системы автоматического управления угловым положением искусственного 
спутника Земли. Представлена функциональная схема и упрощенная математиче-
ская модель системы автоматического управления в виде передаточных функций ее 
звеньев и ее реализация в среде SimInTech. Компьютерная модель системы, а также 
синтез регулятора, реализованы как пакет проектов на основе типовых блоков и суб-
моделей SimInTech, взаимодействующих через общую базу сигналов, которая обеспе-
чивает обмен информацией между проектами, делая модель системы гибкой и универ-
сальной с применением стороннего программного обеспечения – интерактивной обо-
лочки для языка программирования Python – Jupyter Notebook. Описана организация 
взаимодействия SimInTech и Jupyter Notebook, представлены скрипты программ для 

его реализации.
 

Ключевые слова: автоматизация, синтез, ПИД-регулятор, система с обратной связью, 
моделирование, генетический алгоритм, SimInTech.

Введение

Стадия проектирования является опреде-
ляющей в жизненном цикле изделий штучного и 
мелкосерийного производства, в том числе и си-
стем автоматического управления для космиче-
ских аппаратов. Использование интегрированных 
систем проектирования технических устройств 
позволяет повысить их качество и сократить сро-
ки разработки [1].

Ряд задач, решаемых искусственными спут-
никами Земли (ИСЗ), требуют управления его 
ориентацией в пространстве относительно Земли. 
Стабилизация угловых положений ИСЗ на орбите 
необходима, например, для удержания поверхно-
сти солнечной батареи в направлении на Солнце 
и ориентации положения ИСЗ с целью автомати-

	 	alexchub@mail.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

ческого фотографирования определенных участ-
ков земной поверхности, более надежной связи 
с Землей, наблюдения за движением льдов, масс 
облаков, спасения кассет с результатами научных 
наблюдений и т. д. [2].

Важным этапом решения данной задачи яв-
ляется моделирование системы и синтез объекта, 
в ходе которого определяют структуру, параметры 
элементов, а также конструкцию объекта, если это 
касается технической системы. В действующих 
системах автоматизации синтез моделей систем 
управления является актуальной научной задачей. 
Ввиду стремительного роста сложности объектов 
автоматизации, увеличения их порядка и быстро-
течности процессов возникают проблемы с точ-
ностью работы системы. Применение пропорци-
онально-интегрально-дифференцирующих (ПИД) 
регуляторов уменьшает энергетические потери на 
настройку системы и обеспечивает стремительный 
выход ее параметров на требуемый уровень [3].

КОСМИЧЕСКОЕ ПРИБОРОСТРОЕНИЕ
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Одним из ведущих этапов применения 
ПИД-регуляторов является разработка и адапта-
ция методов, позволяющих автоматизировать про-
цесс настройки их параметров: от правильности 
данных коэффициентов будет зависеть точность и 
быстродействие системы в целом, что определяет 
актуальность данной работы.

1. Постановка задачи

По заданной математической модели ав-
тономного объекта необходимо реализовать его 
модель в среде SimInTech и произвести настройку 
параметров ПИД-регулятора с применением мета-
эвристического алгоритма. Система автоматиче-
ского управления должна обеспечивать отработку 
заданного значения без ошибки в установившемся 
режиме. Время переходного процесса с примене-
нием регулятора при отработке задания должно 
быть сокращено по сравнению с исходной схемой. 
Количество колебаний – не более одного, а его 
значение не должно превышать 5 % от заданного.

2. Динамическая модель объекта

Представленная на рис. 1 схема системы 
управления угловым положением ИСЗ включает 
элементы системы и объекта управления [4].

Исходные данные системы представлены 
в [4]. Модель системы управления имеет следую-
щие передаточные функции:

– передаточная функция аналогового кор-
ректирующего устройства (КУ):

– передаточная функция маховичного испол-
нительного органа по напряжению:

– передаточная функция корпуса ИСЗ:

Здесь k = 2, kи = 10, km = 0,5 – коэффициенты 
усилителя корректирующего устройства, усили-
теля напряжения и усилителя мощности соответ-
ственно.

3. Среда моделирования

В качестве среды разработки была выбра-
на российская среда динамического моделиро-
вания технических систем SimInTech, которая в 
настоящее время используется на ряде предпри-
ятий ракетно-космической отрасли Российской 
Федерации [5].

Данная система моделирования была выбра-
на в качестве среды разработки текущего проекта 
в связи с тем, что обладает рядом преимуществ, а 
также необходимыми элементами и модулями для 
выполнения задания проекта. Прежде всего, это 
общетехнические библиотеки схемы автомати-
ки, применяющиеся для разработки алгоритмов 
управления SimInTech, а также возможность соз-
дания пакета проектов, позволяющая реализовать 
одновременную работу нескольких схем сразу.

Для поддержки связи между различными 
проектами или объектами внутри единого проек-
та используется база данных сигналов. Объектно-

Рис. 1. Функциональная схема системы 
управления угловым положением ИСЗ
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Рис. 2. Динамическая модель системы, реализованная в проекте SimInTech
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ориентированная база данных сигналов представ-
ляет собой файловую базу данных, в которой со-
держатся все необходимые сигналы – переменные 
проекта, применение которых обязательно для 
использования в тех или иных алгоритмах работы 
системы.

Динамическая модель системы, реализован-
ная в среде визуального моделирования SimInTech 
с внедренным в нее ПИД-регулятором, представ-
лена на рис. 2.

4. Реализация алгоритма

В настоящий момент большое распростра-
нение при решении оптимизационных задач, к 
которым можно отнести задачу синтеза, получили 
интеллектуальные методы решения. Одним из та-
ких методов является использование нейросетевых 
технологий, которые часто задействованы в зада-
чах адаптивного управления переориентацией и 
угловой стабилизации космического аппарата [6].

Задача обучения самой нейронной сети яв-
ляется задачей глобальной оптимизации неко-
торой функции. Одними из известных методов 
глобальной оптимизации являются метаэвристи-
ческие методы, работающие по принципу проб и 
ошибок. Данные методы ведут случайный поиск 
возможных оптимальных решений задачи до тех 
пор, пока не будет выполнено некое условие или 
достигнуто заданное число итераций.

Самой известной метаэвристикой следует 
считать генетический алгоритм (ГА) [7; 8], при-
менение которого будет рассмотрено в данной 
работе как метод решения оптимизационной за-
дачи на примере задачи параметрического синтеза 
управляющего устройства ПИД-типа для системы 
управления угловым положением искусственного 
спутника Земли.

В основе эволюционного алгоритма, при-
меняющегося в данной работе для определения 
параметров управляющего устройства ПИД-типа, 
лежат правила, аналогичные естественному от-
бору в природе, такие как наследование, мутация, 
отбор и скрещивание.

Результатом работы программы ГА в дан-
ном проекте является массив значений размером 
10×3: десять вариаций параметров управляющего 
устройства, где Kп, Ки и Кд – пропорциональная, 
интегральная и дифференцирующая составля-
ющая соответственно. Параметры не принима-
ли лишь целочисленные значения и варьирова-
лись в различных диапазонах. Приблизительное 
значение параметров и диапазон их измене-
ния был найден при помощи метода Циглера-
Никольса [10]. Таким образом, пропорцио-
нальный коэффициент изменялся в диапазоне 
[0,0001; 5,0000], интегральный – [0,0001; 0,5000], 
дифференциальный – [0,0001; 50,0000].

Программа алгоритма была реализована 
в стороннем программном обеспечении – инте-
рактивной оболочки Jupyter Notebook (рис. 4). 
Передача данных в среду моделирования SimInTech 
осуществляется оператором непосредственно 
в скрипт модели. Через базу данных параметры 
передаются напрямую в регулятор. Реализована 
возможность оператору самостоятельно выбирать 
какой из наборов коэффициентов тестировать.

Данные о результате переходного процес-
са, его изменения по осям X (временная шкала) и 
Y (изменения регулируемой величины) сохраня-
лись в файл, имя которого изменялось согласно 
скрипту и завесило от номера итерации (рис. 3). 
После проверки всех десяти наборов параметров 
файлы, полученные в результате каждого моде-
лирования, считывались и обрабатывались про-
граммой ГА.

Рис. 3. Скрипт модели проекта SimInTech
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Таким образом, связь между программой, 
реализующей ГА, и программой, реализующей 
процесс моделирования, устанавливалась путем 
передачи данных через файл с расширением .csv. 
Программа отслеживала в файле установившееся 

значение (насколько оно было приближено к задан-
ному), а также время регулирования. Результаты по 
времени регулирования выводились на экран. На 
следующем этапе программа формировала новый 
массив из десяти вариаций параметров Kп, Ки и Кд.

Рис. 5. Сравнение графиков переходного процесса системы, где 1 – исходная 
схема, 2 – схема с ПИД-регулятором, настроенного генетическим алгоритмом, 

3 – схема с ПИД-регулятором, настроенным вручную

Рис. 4. Внешний вид программы, реализующей генетический алгоритм
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Заранее было определено максимальное чис-
ло итераций – 200. Параметры, при которых каче-
ство переходного процесса системы было наилуч-
шим, были получены на 146-й итерации и имели 
следующие значения: Kп = 0,07827, Ки = 0,23625 и 
Кд = 3,22275. Результат моделирования замкнутой 
системы до и после внедрения в нее управляюще-
го устройства представлен на рис. 5.

Из графика переходного процесса можно 
сделать вывод, что применение ПИД-регулятора 
обеспечивает высокое быстродействие выхода 
регулируемой координаты на требуемый уровень. 
Использование генетического алгоритма для на-
стройки коэффициентов управляющего устрой-
ства ПИД-типа позволило улучшить качество 
переходного процесса рассматриваемой системы: 
статическая ошибка сведена к нулю, время регу-
лирования сокращено в два раза, перерегулирова-
ние отсутствует [11].

На заключительном этапе была выполнена 
ручная подстройка коэффициентов управляющего 
устройства. В большинстве случаев ручная под-
стройка коэффициентов результативна лишь в ка-
честве дополнительных мер и может применяться 
исключительно после предварительной настрой-
ки регулятора по формулам. Настройка управля-
ющих устройств вручную без предварительных 

расчетов параметров может привести к безуспеш-
ному результату.

Заключение

На основе элементов общетехнических би-
блиотек SimInTech построена и протестирована 
компьютерная модель динамической системы с 
обратной связью на примере системы автомати-
ческого управления угловым положением искус-
ственного спутника Земли. В систему введен про-
порционально-интегрально-дифференцирующий 
регулятор. Параметры управляющего устройства 
найдены с применением генетического алгоритма.

Широкое распространение и применение 
данного метода обусловлено, прежде всего, сравни-
тельной простотой в реализации и постановке зада-
чи – он может быть использован для любой задачи, 
которая может формулироваться как задача опти-
мизации. Тем не менее, данный метод настройки 
является ресурсоемким, а также требует наложения 
ограничений на область поиска параметров во избе-
жание ошибок при имитационном моделировании.

Аналогично в среде SimInTech могут быть 
настроены и другие виды регуляторов с приме-
нением генетического алгоритма для управления 
автономными объектами различного порядка.
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Efficiency and quality of operation of local automatic control systems as part of an autono-
mous object is mainly determined by the regulator in their composition and the used control 
law, for the synthesis of which is necessary to use modern computer-aided design systems. 
The article presents the results of the application of genetic algorithm as a method of para-
metric synthesis of the PID-controller implemented in the SimInTech visual dynamic model-
ing environment, which currently is used by enterprises in the rocket and space sectors of 
Russian Federation. Object of research is the dynamic negative feedback system on the ex-
ample of the automatic angular position of artificial satellite control system. The functional 
scheme and the simplified mathematical model of the system in the form of the transfer func-
tions of its links are presented. The computer model of the system as well as a process of syn-
thesis of the controller are implemented as a package of projects, based on standard blocks 
and submodels SimInTech. Projects interact using a common signal base, which provides 
information exchange between projects, making the system model flexible and versatile. An 
interactive computing environment for programming language Python, Jupyter Notebook, 
is used as a third-party software. The organization of interaction between SimInTech and 

Jupyter Notebook is described, scripts of programs for its implementation are presented.

Keywords: PID-controller, dynamic negative feedback system, modelling, genetic algorithm, 
SimInTech.
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ПОСТРОЕНИЕ СИСТЕМЫ УПРАВЛЕНИЯ ПРОЦЕССОМ 
ОРИЕНТАЦИИ ПАНЕЛИ СОЛНЕЧНОЙ БАТАРЕИ В СРЕДЕ 

ДИНАМИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ ТЕХНИЧЕСКИХ 
СИСТЕМ SimInTech

Л. А. Михайленко, В. В. Устименко, А. В. Чубарь
Сибирский федеральный университет,
г. Красноярск, Российская Федерация

Энергетическая эффективность панелей солнечных батарей во многом определяется 
точностью их ориентации на Солнце. В статье представлены результаты разработки 
системы программного управления процессом ориентации панели солнечной батареи 
в зависимости от географического расположения и календарной даты. Модель систе-
мы реализована в среде динамического моделирования технических систем SimInTech 
и включает модель комплекса электромеханических устройств ориентации панели 
солнечной батареи, дискретный ПИД-регулятор и блок программного управления, ко-
торые реализованы на основе типовых блоков и субмоделей SimInTech. Система ориен-
тации панели позволяет изменять координаты азимута и места, определяющие ори-
ентацию панели в трехмерном пространстве и управлять ими по заданной програм-
ме. Система реализована как пакет проектов, взаимодействующих через общую базу 
сигналов, которая обеспечивает обмен информацией между проектами, делая модель 
системы гибкой и универсальной. Результат работы системы управления представлен 
в 3D модуле визуального редактора, который позволяет наглядно отследить резуль-
таты управления и эффективность использования оборудования. Для подтверждения 
показателей качества управления ориентацией панели солнечной батареи произво-

дится расчет процента получаемой энергетической мощности.

Ключевые слова: панель солнечной батареи, система управления, динамическое модели-
рование, SimInTech, 3D визуализация.

Введение

Космическая индустрия может показаться на 
первый взгляд чем-то отдаленным и недоступным, 
однако большая часть населения даже не предпо-
лагает как ежедневно встречает космические тех-
нологии, которые применяются в бытовых вещах 
и используются каждый день. Например, это выра-
жается в использовании современных источников 
электроэнергии на основе солнечных батарей.

Актуальность использования современных 
источников электроэнергии связано со стреми-
тельной скоростью исчерпывания традиционных 
ресурсов и ужесточению требований экологии. 
Дефицит и ограниченность ресурсов постепенно 
приводят к переходу к альтернативным источни-
кам энергии, которые возобновляемы, а главное 
экологичны.

	  	 alexchub@mail.ru

	 ©	 Ассоциация «ТП «НИСС», 2020

Преобразование солнечной энергии является 
одним из перспективных и активно развиваемых на-
правлений [1], так как солнечная энергия широко-
доступна, практически безгранична и не загрязняет 
окружающую среду. Важность такого перехода трак-
туется несколькими фундаментальными аспектами:

•	 Экология. Относительно продолжитель-
ное время основным фактором загрязнения окру-
жающей среды является использование тради-
ционных источников энергии. Их применение, с 
большей долей вероятности, может привести в 
будущем к необратимым последствиям и нанести 
колоссальный удар по экологии планеты.

•	 Экономика. Благодаря стремительному 
развитию энергетической отрасли в настоящее 
время наблюдается тенденция уравнивания стои-
мости энергии, производимой альтернативными 
источниками относительно энергии, производи-
мой традиционными источниками [2].

•	 Политика. Стоит отметить, что альтерна-
тивные источники энергии обладают практически 

ИННОВАЦИИ КОСМИЧЕСКОЙ ОТРАСЛИ
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неограниченным запасом, чего не скажешь о тра-
диционных источниках. С данной точки зрения 
вполне справедливо полагать, что страны, кото-
рые в полной мере освоили или в ближайшее вре-
мя освоят технологии добычи энергии альтерна-
тивным способом, в будущем будут являться лиде-
рами «энергетической гонки», тем самым диктуя 
собственные условия и цены на мировом рынке.

Россия на данной стадии развития значи-
тельно отстает в этом направлении, но постепен-
но политика в области возобновляемых источни-
ков изменяется. За 2014–2016 годы введено более 
130 МВт новой мощности возобновляемых ис-
точников энергии, где преимущество имеют сол-
нечные электростанции. В 2017 году введено еще 
более 140 МВт – больше,чем за предыдущие два 
года, из них более  100 МВт приходится на солнеч-
ные, а 35 МВт – ветровые электростанции. Россия 
делает ставку не только на освоение передовых 
технологий, но и на развитие компетенций с це-
лью дальнейшего экспорта высокотехнологичной 
продукции [3].

1. Постановка задачи

Повышение эффективности солнечной элек-
троэнергетики связано, в частности, с автомати-
зацией процесса ориентации панелей солнечных 
батарей наземных гелеоэлектростанций. В данной 
статье рассматривается именно эта цель.

Из всех существующих программных ком-
плексов для разработки системы управления ори-
ентацией солнечной батареи выбор был сделан 
в пользу российского аналога зарубежных моде-
лирующих программ – прикладного программно-
го пакета SimInTech. По характеристикам данный 
вариант подобен иностранным программам, та-
ким как Simulink, SumSim и др. Практичный редак-
тор структурных схем, эффективные численные 
методы, встроенный язык программирования и 
широкая библиотека типовых блоков – позволяют 
осуществить модели практически любой степени 
сложности [4–7].

Моделирование в среде SimInTech процесса 
ориентации панели солнечной батарей реализует-
ся на основе четырех моделей: модели управления 
положением Солнца, модели ориентации панели 
солнечной батареи, модели системы управления 
и модуля визуализации 3D, которые взаимодей-
ствуют друг с другом через единую базу сигналов 
(риc. 1). Каждая из моделей реализована в виде от-
дельного проекта SimInTech, объединенных в па-
кет (риc. 2). Такая организация дает возможность 
построения различных алгоритмов управления 
с учетом влияния параметров отдельных элемен-
тов системы и окружающей среды.

Панель солнечной батареи любой наземной 
гелеоэлектростанции имеет определенные геогра-
фические координаты по отношению к экватору, 
а, следовательно, по отношению к текущему по-
ложению Солнца на земном горизонте. Система 
ориентации панели, включающая комплекс элек-
тромеханических устройств, позволяет изменять 
азимут и координаты места, определяющие ори-
ентацию панели в трехмерном пространстве в ав-
томатическом режиме с целью наилучшей ее ори-
ентации на Солнце [8; 9].

 

База 
сигналов 

Модель 
управления 

положением 
Солнца 

Модуль 
ЗD  

визуализации 

Модуль 
ЗD  

визуализации 

Модель 
Системы 

ориентации 
панели 

солнечной 
батареи 

Рис. 1. Структура взаимодействия моделей

 

Пакет Project.pak 

проект Sun.prt Модель управления 
положением Солнца 
Модель управления 
положением Солнца 

проект Solar panel.prt 
Модель ориентации 
панели солнечной 

батареи 

проект  
Система управления.prt 

Модуль 
3D  

визуализации 

Модель системы 
управления 

Рис. 2. Реализация пакета в системе динамического 
моделирования SimInTech
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Регулируемыми выходными данными явля-
ются единицы измерения углов азимута (изменяю-
щийся в диапазоне от −90 до 90 градусов) и места 
(изменяющийся в диапазоне от 0 до 90 градусов). 
Управляющими координатами являются сигналы 
управления электроприводами в горизонтальной 
и вертикальной плоскостях.

Движение панели солнечной батареи осу-
ществляется благодаря сигналам, которые про-
ходят через субмодель «Контроль», далее на ис-
полнительные электродвигатели, где и происходит 
изменение положения панели в горизонтальной и 
вертикальной плоскостях.

2. Построение модели

Реализованная в среде SimInTech модель 
ориентации панели солнечной батареи состоит 
из опорно-поворотной системы (рис. 3), которая 
включает в себя три субмодели: «Контроль» и 
«Каналы ориентации» по осям X и Y.

Субмодель «Контроль» подразумевает по-
лучение выходного сигнала из суммирования по-
ложительного и отрицательного сигнала, которые 
проходят блок «Ограничитель», благодаря свой-
ству устанавливается пороговый минимум и мак-
симум сигнала.

Вторая и третья субмодель «Канал ориента-
ции» обеспечивают подсистему наведения уста-
новки на Солнце (рис. 4) в вертикальной и гори-
зонтальной плоскостях.

Для получения необходимой точности и ка-
чества изменения положения объекта необходи-
мо включить на вход системы дискретный ПИД-
регулятор. Цель использования регулятора – по-
лучение точного управляющего сигнала. Элемент 

«дискретный ПИД-регулятор» является субмоде-
лью, в которой используется стандартный блок 
SimInTech «Дискретный ПИД-регулятор». Период 
квантования задан равным 1 [10].

По получившемуся графику (рис. 6) можно 
сделать вывод, что переходный процесс исходной 
системы – колебательный с большим процентом 
перерегулирования. В связи с плохим качеством 
переходного процесса, а также с целью приведе-
ния графика к монотонности, был оптимизирован 
ПИД-регулятор (рис. 5).

Установим необходимые параметры:
•	 время расчета – 100 с;
•	 допустимое перерегулирование – 11 %.
В результате оптимизации вектор из трех 

коэффициентов (составляющих) направляется 
в блок Запись в список сигналов, откуда вычис-
ленные значения перенаправляются в дискрет-
ный ПИД-регулятор, изменяя его параметры. 
В блоке Оптимизация заданы следующие свой-
ства: абсолютная точность подбора значений вы-
ходов – 0,001, начальное приближение выходов 
блока – 0, минимальное значение выходов бло-
ка – 0.

В результате использования ПИД-регулятора 
и настройки его коэффициентов (Kp = 0,2; 
Ki = 1,1243072·10-289; Kd = 2.1219958·10-314) пере-
ходный процесс (рис. 6) системы автоматического 
управления приобрел следующие характеристики: 
перерегулирование – 0 %, ошибка – 0 %, время 
переходного процесса – 17 с., колебательность от-
сутствует.

В качестве основных внешних возмущаю-
щих воздействий выступают текущие координаты 
Солнца, определяющие его текущее положение по 
отношению к панели солнечной батареи.

 

 

Рис. 3. Модель ориентации панели солнечной батареи

Рис. 4. Структурная схема механической подсистемы ориентации
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Модель солнечного объекта отображает 
принцип перемещения объекта по заданной тра-
ектории (рис. 7). Схема определяет основные 
функциональные части изделия, их назначения и 
взаимосвязи между ними.

Схема состоит из модулей:
•	 список сигналов, подаваемых на вход;
•	 имитатор движения Солнца;
•	 текущее положение Солнца.

Субмодель «Управление положением 
Солнца» содержит в себе схему управления при-
водом движения (рис. 8). Аналогично предыду-
щей модели на вход поступают задающие сигна-
лы управления, что приводит в действие необхо-
димые ключи для продолжения пути сигналов. 
Поступающие сигналы объединяются в одну 
точку, которая создает необходимую траекторию 
движения.

При запуске проекта из стороннего фай-
ла осуществляется загрузка следующих данных: 
точка восхода и захода Солнца. В данной работе 
в качестве стороннего файла использовался файл 
Excel. Написанная программа в скрипте (рис. 9) 
позволяет читать и загружать в базу данных не-
обходимые сведения (порядковый день) из указан-
ной строки и столбца таблицы.

 

Рис. 5. Схема оптимизации параметров 
регулятора

 
Рис. 6. График переходного процесса привода до/после оптимизации ПИД-регулятора

 

Данные загружаются в две переменные (точ-
ка восхода, точка захода), последующая загруз-
ка приводит к перезаписи данных в переменной. 
Загрузка переменных позволяет регулировать рабо-
ту ключей: подъем и спуск объекта. Завершающим 
шагом работы схемы является передача данных 
в модуль визуального 3D проектирования.

Основной задачей 3D-модуля является на-
глядная демонстрация ориентации панели сол-
нечной батареи. Опираясь на основные функции, 
написанные в скрипте проекта (рис. 10) солнечная 
батарея, получая данные о траектории движения 
Солнца, производит своевременно необходимый 
поворот и угол наклона (рис. 11).

Для оценки эффективности управления 
в модели производится расчет процента получае-
мой энергетической мощности при текущем поло-

жении панели солнечной батареи. Расчет органи-
зован в блоке программирования, где выполнена 
формула расчета (рис. 12).

Входными данными для определения про-
цента получаемой мощности является сигнал 

Рис. 7. Модель управления положением Солнца
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Рис. 8. Модель движения Солнца

Рис. 9. Программный код чтения из файла/содержимое файла

Рис. 10. Скрипт проекта
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Рис. 11. Создание объекта «Солнце»

Рис. 12. Субмодель реализации расчета процента мощности от угла 
наклона панели солнечной батареи в среде моделирования SimInTech

о состоянии угла наклона панели солнечной бата-
реи (рис. 13).

Заключение

В программной среде SimInTech из типовых 
блоков реализована модель системы управления 
процессом ориентации панели солнечной батареи, 
построенная на основе моделей комплекса элек-
тромеханических устройств с оптимизирован-

ными настройками ПИД-регуляторов и траекто-
рии движения Солнца. Система автоматического 
управления обеспечивает программное управле-
ние углами азимута и места панели в автоматиче-
ском режиме с целью наилучшей ее ориентации 
на Солнце в зависимости от географического по-
ложения и календарной даты. Подключен модуль 
3D визуализации текущей ориентации панели от-
носительно Солнца и контроль эффективности ис-
пользования солнечной энергии.

Рис. 13. Эффективность панели солнечной батареи
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DESIGNING A CONTROL SYSTEM FOR THE ORIENTATION 
OF SOLAR PANELS IN THE DYNAMIC SIMULATION 

ENVIRONMENT OF SIMINTECH TECHNICAL SYSTEMS

L. A. Mikhaylenko, V. V. Ustimenko, A. V. Chubar
Siberian Federal University,

Krasnoyarsk, Russian Federation

The energy efficiency of solar panels is largely determined by the accuracy of their orientation to 
the Sun. The article presents the results of the development of a software control system for the ori-
entation of the solar panel, depending on the geographical location and calendar date. The system 
model is implemented in the environment of dynamic modeling of SimInTech technical systems 
and includes a model of a complex of electromechanical devices for solar panel orientation, a dis-
crete PID controller and a software control unit, which are implemented on the basis of standard 
SimInTech blocks and submodels. The panel orientation system allows to change the coordinates 
of the azimuth and location that determine the orientation of the panel in three-dimensional space 
and control them according to a given program. The system is implemented as a package of proj-
ects that interact through a common signal base, which provides information exchange between 
projects, making the system model flexible and universal. The result of the control system is pre-
sented in the 3D module of the visual editor, which allows you to visually track the results of man-
agement and the efficiency of equipment use. To confirm the quality indicators of the orientation 

control of the solar panel the percentage of the received energy capacity is calculated.

Keywords: solar panel, control system, dynamic modeling, SimInTech, 3D visualization.
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◄	 На следующей строке размещается заголовок, который центрируют и набирают строч-

ными буквами (как в предложении, начиная с прописной). Шрифт Times New Roman, 
14 кегль, начертание – полужирное. Перенос слов в заголовке недопустим.

◄	 Под заголовком по центру указываются фамилия и инициалы автора(ов). Шрифт 
Times New Roman, 14 кегль, по центру, полуторный интервал.

◄	 Под ФИО автора(ов) по центру указываются: полное название учреждения (место 
работы), в котором выполнена работа (в именительном падеже), затем город (насе-
ленный пункт), область (край), страна. Шрифт Times New Roman, 14 кегль, по центру, 
полуторный интервал.

◄	 Аннотация к статье. Объем аннотации: 150–180 слов.
◄	 Ключевые слова (4–7 слов или словосочетаний).
◄	 Пристатейный список литературы, оформленный в соответствии с ГОСТ Р 7.05-2008. 

Рекомендуется использование не менее 15 (минимум 10) источников не старше 15 лет.
◄	 Следом необходимо привести заголовок, ФИО автора(ов), организацию, аннотацию, 

ключевые слова и список литературы на английском языке.
◄	 В конце документа необходимо привести сведения о каждом авторе (должность и ме-

сто работы, научные степень и звание, что и когда окончил, область научных интере-
сов).






