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1. ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время космическим сообществом 

активно изучается вопрос непосредственного 

удаления объектов с околоземных орбит для ре-

шения проблемы космического мусора. Кон-

цепция бесконтактного увода орбитальных объ-

ектов, которая получила название «Пастух с 

ионным лучом» (ПИЛ) [10], имеет ряд преиму-
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ществ. В отличие от других известных подходов 

ей характерны: высокая эффективность увода, 

низкий уровень риска, возможность повторного 

использования, технологическая готовность. 

Концепция ПИЛ предполагает установку на 

космическом аппарате (КА) основного и ком-

пенсаторного электрореактивных двигателей 

(рис. 1). Поток ионов основного электрореак-

тивного двигателя (ОЭД) направлен на объект 

космического мусора (ОКМ) и используется в 

качестве средства, передающего ему тормозя-© С. В. ХОРОШИЛОВ, 2019
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щий силовой импульс. Компенсаторный элек-

трореактивный двигатель (КЭД) направлен та-

ким образом, чтобы компенсировать реактив-

ную силу ОЭД.

Для обеспечения эффективности увода необ-

ходимо поддерживать определенное расстояние 

между КА-ПИЛ и ОКМ, которое не должно пре-

вышать нескольких диаметров уводимого объек-

та. Для решения этой задачи недостаточно толь-

ко лишь компенсировать реактивную силу ОЭД, 

поскольку неуправляемое движение КА-ПИЛ 

относительно ОКМ в плоскости орбиты неу-

стойчиво. Поэтому на КА-ПИЛ должна быть 

предусмотрена система управления движением 

его центра масс относительно ОКМ [10]. 

В принципе для управления относительным 

движением КА-ПИЛ могут быть использованы 

системы, которые применяются на КА, выпол-

няющих операции маневрирования вокруг дру-

гого спутника. Традиционный подход для по-

строения таких систем представлен в работах 

[21, 24]. При проведении этих исследований 

предполагалось, что в качестве исполнительных 

органов выступают химические реактивные 

двигатели. Система таких двигателей с исполь-

зованием модуляции тяги позволяет реализовать 

необходимые силовые воздействия в трех орто-

гональных направлениях для управления поло-

жением центра масс КА. Однако удельный им-

пульс таких двигателей существенно меньше, 

чем у электрореактивных. Учитывая эту особен-

ность, а также продолжительность фазы увода, 

можно сделать вывод о необходимости иметь на 

борту значительные запасы рабочего тела для 

управления относительным движением КА-ПИЛ. 

Увеличение массы топлива снижает экономиче-

скую привлекательность концепции ПИЛ и 

ограничивает возможности ее многоразового 

использования. В связи с этим представляет ин-

терес рассмотреть альтернативные подходы для 

управления относительным движением КА-ПИЛ.

Как отмечено выше, концепция ПИЛ предпо-

лагает наличие двух реактивных двигателей, соз-

дающих силовые воздействия на КА-ПИЛ в на-

правлении по касательной к орбите. Для обеспе-

чения эффективности увода тягу ОЭД желатель-

но поддерживать максимальной. В тоже время 

для управления относительным движением КА-

ПИЛ может быть использована вариация тяги 

КЭД. Как показывают последние публикации, 

для электрореактивных двигателей может быть 

реализовано достаточно плавное регулирование 

тяги [14].

Среди исследований, посвященных КА-ПИЛ, 

следует отметить работу [10], в которой сформу-

лирована проблема управления относительным 

движением пастуха и отмечается ее сложность и 

важность, однако не приведены пути ее реше-

ния. В работе [8] предложен оригинальный ме-

тод определения силы, переданной ионным лу-

чом, который может быть реализован непосред-

ственно на борту КА-ПИЛ с использованием 

фотокамеры [7]. В работах [3, 9] представлены 

результаты валидации и анализа ошибок этого 

метода, но вопрос его применения к решению 

задачи управления так и не был поставлен. 

Динамике и управлению КА-ПИЛ посвящена 

работа [11], где исследовано влияние сил, пере-

данных ионным лучом, на устойчивость относи-

тельного движения. Было показано, что при ра-

зомкнутом контуре относительное движение в 

плоскости орбиты всегда неустойчиво, а движе-

ние из плоскости орбиты устойчиво только лишь 

для случая, когда дестабилизирующий эффект 

ионного луча меньше гравитационной силы в 

направлении, перпендикулярном к плоскости 

орбиты. В работе [11] регулятор был синтезиро-

ван при допущении, что параметры относитель-

ного движения измеряются без погрешностей, а 

масса ОКМ известна точно. Такие допущения 

существенно ограничивают использование этих 

результатов на практике. В работах [1, 6] пред-

ставлены результаты синтеза и анализа системы 

управления движением КА-ПИЛ относительно 

ОКМ при использовании гидразиновых реак-

тивных двигателей в качестве исполнительных 

Рис. 1. Концепция ПИЛ
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органов. Задача решена с учетом необходимого 

компромисса между робастной устойчивостью, 

качеством и затратами на управление, особен-

ностей воздействий, передаваемых ионным лу-

чом, внешних возмущений, неточности опреде-

ления относительного положения, неидеально-

сти реактивных исполнительных органов. Одна-

ко такой подход требует существенных запасов 

рабочего тела вследствие значительной продол-

жительности фазы увода ОКМ, что снижает 

привлекательность концепции ПИЛ. 

Известен ряд работ, исследующих стратегию 

управления относительным положением двух 

спутников путем приложения управляющих 

воздействий только по касательной к орбите. В 

работе [19] исследована такая возможность пу-

тем изменения баллистических коэффициентов 

обоих КА группировки, но ОКМ является неко-

оперируемым объектом, что не позволяет при-

менить эти результаты для КА-ПИЛ. В работе 

[23] представлены результаты синтеза и приме-

нения линейно-квадратичного регулятора без 

управляющих воздействий в радиальном на-

правлении. В публикации [17] изложены резуль-

таты разработки и исследования простого ли-

нейного регулятора, создающего управляющие 

воздействия только по касательной к орбите. 

Возможность обеспечить точность управления 

относительным положением с точностью ±10 м 

подтверждена компьютерным моделированием. 

Вместе с тем публикации [17, 19, 23] не учитыва-

ют особенностей управления КА-ПИЛ в режиме 

увода, среди которых, прежде всего, следует от-

метить следующие:

 наличие возмущающего воздействия от ион-

ного луча,

 измерения вектора состояния искажены шу-

мами,

 масса ОКМ точно не известна,

 математическая модель относительной ди-

намики является нестационарной,

 необходим компромисс между робастной 

устойчивостью, качеством управления и затра-

тами на поддержание необходимого относитель-

ного положения. 

Кроме отмеченных выше работ, стоит также 

указать ряд публикаций в области теории управ-

ления, которые могут быть полезными при реше-

нии рассматриваемой задачи. В работе [16] пред-

ставлены практические результаты разработки 

многомерных систем управления с обратной свя-

зью в условиях неопределенности. В работе [25] 

выполнен 2H -синтез с учетом параметрической 

неопределенности объекта управления. Пробле-

ма обеспечения робастного качества для объек-

тов с неопределенностью, зависящей от времени, 

исследована в работе [27]. В работах [4, 5] для 

управления неопределенным объектом исполь-

зован наблюдатель расширенного состояния. Од-

нако результаты [4, 5, 16, 25, 27] получены для 

случая, когда имеются исполнительные органы в 

каждом канале управления, поэтому они не могут 

быть непосредственно использованы для управ-

ления только с использованием КЭД. 

Таким образом, до сих пор задача синтеза алго-

ритма управления относительным движением 

КА-ПИЛ путем изменения тяги КЭД оставалась 

нерешенной. В нашей работе сделана попытка 

восполнить этот пробел. Ниже будут изложены 

результаты исследований особенностей управле-

ния КА-ПИЛ в плоскости орбиты путем измене-

ния тяги КЭД в некотором небольшом диапазоне 

относительно ее номинального значения. Задача 

рассмотрена с учетом необходимого компромис-

са между робастной устойчивостью, качеством и 

затратами на управление, особенностей воздей-

ствий, передаваемых ионным лучом, широкого 

спектра орбитальных возмущений, неточности 

определения относительного положения и реали-

зации управляющих значений, а также в условиях 

нестационарности и параметрической неопреде-

ленности объекта управления.

2. ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

Рассмотрим процесс увода ОКМ с квазикруго-

вой низкой околоземной орбиты с помощью 

КА-ПИЛ. Сила тяги ОЭД постоянна. В качестве 

исполнительного органа для поддержания за-

данного положения пастуха относительно ОКМ 

в плоскости орбиты будем использовать КЭД, 

считая, что этот двигатель позволяет варьиро-

вать тягу в некотором диапазоне относительно 

номинального значения. 
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При проведении исследований ограничимся 

лишь рассмотрением относительной динамики 

в плоскости орбиты, предполагая, что каким-ли-

бо образом обеспечивается необходимая точ-

ность положения КА-ПИЛ относительно ОКМ 

в направлении, перпендикулярном к плоскости 

орбиты. Такие ограничения обусловлены, с од-

ной стороны, результатами работы [11], где по-

казано, что при разомкнутом контуре относи-

тельное движение из плоскости орбиты всегда 

неустойчиво, а с другой стороны — тем, что ис-

пользование ускорений, направленных по каса-

тельной к орбите, может обеспечить управляе-

мость группировки только в плоскости орбиты. 

Предполагается также, что в составе системы 

управления имеются датчики, позволяющие из-

мерять координаты вектора, определяющего по-

ложения КА-ПИЛ относительно ОКМ. В каче-

стве таких датчиков могут, например, приме-

няться оптические камеры [22] или LIDAR [12].

Целью исследования является синтез алго-

ритма управления движением КА-ПИЛ в пло-

скости орбиты путем изменения тяги КЭД, по-

зволяющего поддерживать с заданной точно-

стью его положение относительно ОКМ при на-

личии параметрической неопределенности объ-

екта управления, возмущений от ионного луча, 

орбитальных возмущений, шумов измерителей 

и погрешностей изменения тяги КЭД. Для до-

стижения этой цели необходимо выполнить 

упрощенное математическое описание объекта 

управления и анализ его управляемости, полу-

чить алгоритм управления с использованием 

этого математического описания, проверить вы-

полнение заданных требований с учетом отли-

чий реального объекта управления от использо-

ванной математической модели.

Синтез регулятора и анализ динамики выпол-

ним для следующих исходных данных:

начальная высота орбиты, км . . . . . . . . . .  640

конечная высота орбиты, км . . . . . . . . . . .  340

наклонение орбиты. . . . . . . . . . . . . . . . . . .  92.57°

эксцентриситет орбиты  . . . . . . . . . . . . . . .  0.05

масса КА-ПИЛ, кг. . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  500 ± 50

масса ОКМ, кг . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  1575 ± 315

период дискретизации системы управле-

ния, с . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .  1

точность определения положения ОКМ по 

каждой из осей ОСК, м   . . . . . . . . . . . . . . . .  не хуже 0.1

диапазон вариации тяги КЭД относитель-

но номинального значения, % . . . . . . . . . . . .    ±20 

точность реализации управляющих воздей-

ствий по каждой из осей, мН   . . . . . . . . . . .  не хуже 0.1

3. МАТЕМАТИЧЕСКАЯ МОДЕЛЬ

Для математического описания движения КА-

ПИЛ относительно ОКМ используем орбиталь-

ную систему координат (ОСК) Oxyz, начало ко-

торой совпадает с центром масс КА-ПИЛ. Ось 

Oxy совпадает с направлением радиуса-вектора, 

определяющего центр масс КА-ПИЛ относи-

тельно центра масс Земли. Ось Oz совпадает с 

нормалью к плоскости, проходящей через ось Ox  

и вектор орбитальной скорости КА-ПИЛ, и на-

правлена в сторону положительных значений 

его орбитального кинетического момента. Ось 

Oy дополняет систему координат до правой. 

Положение центра масс ОКМ относительно 

центра масс КА-ПИЛ будем описывать радиу-

сом-вектором L . Относительная динамика си-

стемы «КА-ПИЛ — ОКМ» может быть описана в 

плоскости орбиты с помощью следующей лине-

аризованной системы уравнений [18]:
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вектора сил 
sF , действующих на КА-ПИЛ.

Векторы сил 
dF  и 

sF  определяются следую-

щим образом:

d
P

d
D

d
I

d FFFF  , 

s
P

s
D

s
C

s
T

s FFFFF  .

Здесь нижними индексами обозначены следую-

щие возмущения: I  — сила, передаваемая ион-

ным лучом ОКМ, T  и C  — силы тяги ОЭД и 

КЭД соответственно, D  и P  — возмущения, 
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oбусловленные соответственно сопротивлением 

атмосферы и солнечным давлением. 

Коэффициенты  ,   и k , входящие в (1), 

определяются выражениями

 
3

(1 cos )
G m

p
    ,   )1( 2 ap ,

 
3

2 sin (1 cos )
G m

p
        ,

 
3

G m
k

R
 ,       





cos1

)1( 2aR ,

где Gm  — гравитационная постоянная Земли, 

  — истинная аномалия,   — эксцентриситет,  

а — большая полуось. 

Сила ионного луча является специфическим 

возмущением, характерным для систем рассма-

триваемого класса. В связи с этим остановимся 

подробнее на особенностях учета воздействия 

ионного луча при решении задачи управления. 

С использованием ряда упрощающих предпо-

ложений элементарную силу, передаваемую 

ОКМ, запишем в виде [8]: 

dF = mnU(–V . U)ds,                    (2)

где m  — масса частицы, U  — вектор скорости 

частицы, ds — площадь элементарной площадки 

поверхности мишени, V  — единичный вектор 

нормали к элементарной площадке. 

Сила F , передаваемая ОКМ ионным лучом, 

может быть вычислена путем интегрирования эле-

ментарных сил (2) по облучаемой поверхности S :

   S

d F F .

С использованием безразмерной функции по-

добия )~(zh  плотность плазмы в произвольной 

точке с координатами r , z  может быть выраже-

на формулой [8]: 

 











)~(2

~
exp

)~( 2

2

2
0

zh
rC

zh
nn ,  0/~ Rrr  ,     (3)

где n
0
 — плотность плазмы в начале дальней об-

ласти луча, C — коэффициент, определяющий, 

какая часть потока плазмы попадает в окруж-

ность радиуса R
0
 (например, С = 3 соответствует 

95 % попадания потока).

При числе Маха M
0
  40 и расстоянии до ОКМ 

менее 10 м характер распространения плазмы 

можно считать коническим. В этом случае функ-

ция подобия, используемая в формуле (3), может 

быть определена выражением

 0
1 tgh z   .

В таблице представлены параметры ионных 

двигателей, использованные при моделирова-

нии относительной динамики.

4. АНАЛИЗ УПРАВЛЯЕМОСТИ

Будем считать, что КА-ПИЛ постоянно ориен-

тирован в орбитальной системе координат та-

ким образом, что сила тяги КЭД направлена по 

касательной к орбите. Представим силу тяги 

КЭД в виде двух составляющих:

 
n v

c c c
f f f  ,

где 
n

c
f   и 

 
v

c
f  — постоянная и переменная со-

ставляющие тяги КЭД соответственно.

Используя вектор состояния X = 
T],,,[ yxyx  , 

вектор возмущений F = [dfx, dfy]
T
, а также управле-

ние 
v

cfu  , представим описание объекта управ-

ления (1) в форме пространства состояний:

uBBA 20  FXX ,                    (4)

где 
























02
202
1000
0100

2

2

k
k

A




,

Параметры ионных двигателей

Параметр Значение

Плотность плазмы в начале дальней 

области луча, м-3
4.3 . 10–13 

Масса частицы (ксенон), кг  2.8 . 10–25

Начальный радиус луча, м 0.0808 
Аксиальная составляющая скорости 

ионов, м/с 71580
Начальный угол расхождения луча 7°
Удельный импульс, c 3400

Сила тяги ОЭД, H 0.03
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  .

Матрица управляемости 

 
2 3

2 2 2 2
[ ]B AB A B A BR

для объекта (4) имеет полный ранг, что позволя-

ет сделать вывод об управляемости системы.

5. СИНТЕЗ АЛГОРИТМА УПРАВЛЕНИЯ

Для синтеза алгоритма управления используем 

методологию H . Такой подход позволяет син-

тезировать регулятор, минимизирующий выход 

замкнутой системы для наихудшего случая вход-

ных возмущений. 

Для синтеза представим исходный объект (4) 

в следующей стандартной форме:

uBBA 21  wXX ,

 1 11 12
C D D u  z X w ,                   (5)

 2 21 22
C D D u  v X w ,

где w  — возмущения, u  — управление, z  — ми-

нимизируемый выход, v  — измеряемый выход.

В качестве входных сигналов будем рассма-

тривать следующие возмущения: 1w  — внешние 

возмущения, 2w  — требуемое значение вектора 

L , 3w  — ошибка измерения вектора L , 4w  — 

ошибка реализации управляющих воздействий.

В составе минимизируемого вектора выхода 

будем учитывать ошибку поддержания заданно-

го положения КА-ПИЛ относительно ОКМ 1z  и 

величину управляющего воздействия 2z . 

Зависимость между входом w и выходом z  

имеет вид

wz ),( KPFl ,

где P — передаточная функция объекта управле-

ния, K — передаточная функция регулятора, 

),( KPFl  — передаточная функция замкнутой 

системы.

Регулятор найдем из условия минимизации 
 

|| ||H  —нормы передаточной функции замкну-

той системы [24]:

min),( 


KPFl .

Для того чтобы обеспечить необходимое каче-

ство управления, а также ограничить величину 

управляющих воздействий, дополним исходную 

систему весовыми функциями )(1 sW  и )(2 sW  

таким образом, как показано на рис. 2. 

Для взвешивания выхода 1z  используем филь-

тры низких частот первого порядка в следующей 

форме:

xx

xx
x As

MssW
11

11
1

/)(



 ,

 (6)

 

yy

yy
y As

Ms
sW

11

11
1

/
)(




 . 

Параметры x1 , y1  выбираются исходя из не-

обходимой полосы пропускания регулятора. 

Рис. 2. Структурная схема дополненной системы

Рис. 3. Система со структурированной неопределенностью



20 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2019. Т. 25. № 1

С. В. Хорошилов

Требуемая ошибка управления в установившем-

ся режиме может быть обеспечена выбором па-

раметров xA1  и xA2 , а параметры xM1 , yM1  вы-

бираются таким образом, чтобы ограничить пе-

ререгулирование.

Весовые функции для управляющего сигнала 

имеют вид, аналогичный (6):

22

22
2

/)(




As

MssW .                    (7)

Параметры фильтра (7) выбираются таким об-

разом, чтобы незначительно ограничить управ-

ление на низких частотах и минимизировать его 

на высоких частотах. Такой выбор позволяет 

обеспечить вариацию тяги в требуемом диапазо-

не и минимизацию отслеживания высокоча-

стотных шумов.

Структурная схема дополненной системы (5) 

представлена на рис. 3.

Связь между матричными передаточными 

функциями Gij(s) и представлением объекта )(sG  

в пространстве состояний (5) определяется вы-

ражениями вида

Gij(s) = Ci(sl – A)–1 Bj + Dij 
, i,  j = 1, 2.   

Передаточная функция дополненной систе-

мы определяется следующим образом:

)()()( sWsGsP  ,                       (8)

где W(s) — диагональная матрица с диагональ-

ными элементами W
11

(s) = W
1x(s), W

22
(s) = W

1y(s), 

W
33

(s) = W
2
(s).

Для объекта (5) с помощью известных алго-

ритмов [20], основанных на решении линейных 

матричных неравенств, синтезирован регулятор 

)(sK  7-го порядка в форме

vXX KKKK BA  ,

vX KKK DCu  ,

исходя из условия

min),( 


KPFl .

В результате применения итерационной про-

цедуры найдены матрицы KA , KB , KC , KD  субоп-

тимального регулятора )(sK  для min  = 0.978. 

Параметры весовых функций xW1 , yW1 , 2W  

выбраны таким образом, чтобы обеспечить ком-

промисс между качеством и затратами на управ-

ление: x1  = y1  = 1.709 . 10–4, 2  = 0.684, 

xA1  = yA1  = 0.6, A
2
 = 0.3, xM1  = yM1  = 4.5, M

2
 = 

= 0.003.

6. АНАЛИЗ РОБАСТНОСТИ

В предыдущем разделе синтезирован алгоритм 

управления при номинальных значениях параме-

тров математической модели. Вместе с тем в ре-

альных условиях эти параметры будут отличаться 

от номинальных. Например, масса ОКМ точно 

не известна, масса КА-ПИЛ уменьшается по мере 

расходования рабочего тела, коэффициенты ма-

тематической модели (1) изменяются при умень-

шении высоты орбиты. Кроме того, в процессе 

увода может увеличиваться и эксцентриситет ор-

биты. В этом случае коэффициенты математиче-

ской модели, строго говоря, зависят от величины 

истинной аномалии. В связи с этим необходимо 

проанализировать влияние этих факторов на 

устойчивость и качество управления.

Значения параметров  ,  , k  ограничены и 

изменяются плавно. Эта особенность позволяет 

заменить задачу анализа устойчивости объекта с 

переменными коэффициентами задачей иссле-

дования робастной устойчивости системы по от-

ношению к неопределенным параметрам 
sm , 

dm ,  ,  , k.

С помощью линейно-дробного преобразова-

ния [15] неопределенные параметры модели 
 

n
d  , 

n
d     , 

n
k k d k  , 

 
s s s

n
m m d m  , 

d d d

n
m m d m    представлены следующим об-

разом:

 1 1
( , )

n L
d F M      ,

 2 2
( , )

n L
d F M        ,

 3 3
( , )

n L k
k k d k F M     ,

 4 4
( , )

s s s s

n L m
m m d m F M     ,
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n L m
m m d m F M     ,
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1 0

s s
s n
m

m d m
M

 
  
 

,  
1 0

d d
d n
m

m d m
M

 
  
 

,

 
 1 2 3 4 5

, , , , 1,1       ,

где n — индекс, обозначающий номинальные 

параметры модели; условная запись ),( MFL  

обозначает то обстоятельство, что нижний кон-

тур матричной передаточной функции M  замк-

нут матрицей  .

С использованием такого представления пара-

метров математической модели структурная схе-

ма системы, изображенная на рис. 3, может быть 

представлена в виде системы, состоящей из блока 

N (номинальный объект управления и регулятор) 

и блока возмущений  . Такая система представ-

лена на рис. 3, где возмущение   структурирова-

но и имеет блочно-диагональную форму.

В случае структурированных возмущений це-

лесообразно использовать меру робастности, 

которая использует понятие структурированных 

сингулярных чисел [15]. Будем считать, что 

удовлетворительное качество управления обе-

спечивается при выполнении условия 

 
|| || 1N 

  ,

где
N  — передаточная функция от w  к z. 

Известно [26], что система обладает робаст-

ной устойчивостью и робастным качеством по 

отношению ко всем структурированным возму-

щениям   только если структурированное син-

гулярное число )(N меньше единицы. 

На рис. 4 представлена зависимость верхней 

границы структурированных сингулярных чисел 

от частоты. Как видно, максимальное значение 

сингулярных чисел не превышает 1 ( max  = 0.845). 

Это позволяет сделать вывод, что синтезирован-

ный алгоритм управления обеспечивает робаст-

ную устойчивость и робастное качество с учетом 

рассмотренных вариаций параметров математи-

ческой модели системы.

7. МОДЕЛИРОВАНИЕ  ОТНОСИТЕЛЬНОГО 
ДВИЖЕНИЯ  СИСТЕМЫ «КА-ПИЛ — ОКМ»

Для проверки эффективности предложенного 

управления использовались известные нелиней-

ные уравнения, описывающие движение спут-

ника в центральном поле тяготения с учетом 

действующих на него возмущений. В составе 

возмущений учитывались сопротивление дви-

жению в атмосфере, солнечное давление, силы 

ОЭД и КЭД, действующие на КА-ПИЛ, а также 

сила, передаваемая ионным лучом ОКМ. Другие 

орбитальные возмущения, такие как нецен-

тральная часть поля тяготения Земли, притяже-

ние Солнца и Луны, не учитывались, поскольку 

их влияние на относительное движение незна-

чительно в случае, когда расстояние между объ-

ектами мало. Предполагалось, что КА-ПИЛ 

ориентирован таким образом, что вектор тяги 

ОЭД направлен по касательной к орбите. Номи-

нальная тяга КЭД определялась выражением

 (1 / )
n s d

с T
f f m m   .

В качестве ОКМ рассматривалась третья сту-

пень ракеты-носителя «Циклон-3», которая мо-

делировалась цилиндром с высотой 2.6 м и диа-

метром основания 2.2 м. Силы и моменты, пере-

даваемые ионным лучом ОКМ, рассчитывались 

с помощью алгоритмов [8]. 

При расчетах также моделировалось движе-

ние ОКМ вокруг центра масс. Для этого исполь-

зовались известные уравнения, описывающие 

угловое движение твердого абсолютно жесткого 

тела под действием возмущений [2]. В составе 

возмущений уравнений углового движения учи-

тывалось влияние гравитационного, аэродина-

мического момента, а также моментов сил сол-

нечного давления и ионного луча.

Шумы измерений относительного положения 

и погрешности регулирования тяги КЭД моде-

лировались в виде случайных величин с гауссо-

вым законом распределения.

Синтезированный выше регулятор преобра-

зован к дискретной форме с использованием би-

линейного преобразования. При таком методе 

преобразования сохраняется H -норма регуля-

тора. Эквивалентность характеристик дискрет-

ного и непрерывного регуляторов подтвержда-

лась совпадением кривых частотных характери-

стик в нужном диапазоне частот. 

На рис. 5—7 приведены модельные характери-

стики, полученные для случая, когда в начальный 
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момент времени высота перигея составляла 

490 км, эксцентриситет 0.025. Массы КА-ПИЛ и 

ОКМ принимались при этих расчетах равными 

соответственно 
sm  = 450 кг и 

dm  = 1890 кг.

Как видно из рис. 5, регулятор позволяет обе-

спечить требуемое положение КА-ПИЛ относи-

тельно ОКМ с погрешностью 
п
 не более 0.4 м. 

Эта ошибка в основном вызвана периодическим 

изменением параметров объекта управления 

при ограниченной полосе пропускания регуля-

тора. Такое ограничение полосы пропускания 

позволило добиться того, что при наличии шу-

мов измерителей амплитуда вариации тяги КЭД 

не превышает 10 % от ее номинального значения 

(рис. 7, а). Согласно зависимости на рис. 6 до-

стигнутая точность управления относительным 

движением КА-ПИЛ позволяет обеспечить при-

емлемую передачу ионным лучом силы ОКМ.

На рис. 7, б представлена зависимость изме-

нения переменной составляющей тяги КЭД для 

случая, когда отсутствуют шумы измерителей. 

Сравнивая эту зависимость с графиком на рис. 7, а, 

можно сделать вывод, что шумы измерителей 

приводят к существенному увеличению ам-

плитуды управляющих воздействий. Вместе с 

тем такое увеличение амплитуды не приводит к 

Рис. 5. Вариации ошибки 
п
 поддержания относитель-

ного положения КА-ПИЛ

Рис. 6. Вариации силы 
d
IF , переданной ионным лучом 

ОКМ

Рис. 7. Изменение переменной составляющей тяги КЭД: 

а — при учете помех измерителей; б — без учета помех 

измерителей

Рис. 4. Зависимость верхней границы структурирован-

ных сингулярных чисел от частоты
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значительному увеличению расхода рабочего 

тела. Так, например, на интервале 25000 с сум-

марный импульс переменной составляющей 

тяги составляет 2.27 Н.с для случая, представ-

ленного на рис. 7, а, и –2.2 Н.с для случая, изо-

браженного на рис. 7, б. Это обуславливается 

тем, что положительные значения 
v

с
f  приводят 

к увеличению тяги КЭД, а отрицательные — к ее 

уменьшению. Учитывая то, что импульс тяги 
n

с
f  

на рассматриваемом интервале равен –1 кН.с, 

можно утверждать, что затраты рабочего тела 

для компенсации возмущений незначительны.

Результаты расчетов для различных вариантов 

исходных данных, представленных в разд. 3, по-

казывают, что ошибка управления относитель-

ным движением КА-ПИЛ не превышает 0.5 м.

В заключение оценим затраты рабочего тела 

для поддержания относительного положения 

КА-ПИЛ в плоскости орбиты. Для параметров 

ОЭД, приведенных в таблице, скорость увода 

рассматриваемого ОКМ составляет примерно 

3 км/сут [1]. Миссия увода для параметров, 

представленных в разд. 3, длится около 100 сут. 

Суммарный импульс тяги КЭД на этом интерва-

ле равен 352.5 кН.с. При удельном импульсе 

двигателя, равном 3400 с, масса ксенона, потре-

бленного КЭД, составит 10.58 кг.

Для сравнения рассмотрим систему управле-

ния, которая использует КЭД с постоянной тя-

гой и две пары гидразиновых двигателей с ши-

ротной модуляцией тяги для создания управля-

ющих воздействий в х- и у-направлениях. В этом 

случае тяга КЭД позволяет компенсировать ре-

активную силу ОЭД и учесть торможение ОКМ 

ионным лучом, а гидразиновые двигатели обе-

спечивают устойчивость относительного движе-

ния. Основные параметры химических двигате-

лей: сила тяги — 2 Н; минимальный импульс 

тяги — 0.01 Н.с; удельный импульс тяги — 230 с. 

Для проведения расчетов синтезирован H -ре-

гулятор с двумя выходами, позволяющий под-

держивать относительное положение КА-ПИЛ с 

ошибкой ±0.1 м. Для такой системы управления 

расход ксенона и гидразина соответственно со-

ставил 10.59 и 12.93 кг. Здесь следует отметить, 

что расход гидразина может быть иным при ис-

пользовании других регуляторов. Тем не менее, 

это не влияет на основной вывод, что предлагае-

мая здесь система управления позволяет обой-

тись совсем без гидра зина при примерно одина-

ковом расходе ксенона для поддержания отно-

сительного положения КА-ПИЛ в фазе увода.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе получен алгоритм управления относи-

тельным движением в плоскости орбиты «пасту-

ха с ионным лучом». Основным его отличием от 

известных алгоритмов является то, что управле-

ние реализовано путем изменения тяги лишь од-

ного компенсаторного электрореактивного дви-

гателя в небольшом диапазоне относительно ее 

номинального значения. Алгоритм синтезиро-

ван таким образом, чтобы обеспечить необходи-

мый диапазон изменения тяги и качество управ-

ления с учетом особенностей воздействий, пере-

даваемых ионным лучом, внешних возмущения, 

неточности определения относительного поло-

жения и реализации управляющих воздействий. 

С помощью формального критерия показано, 

что алгоритм управления обеспечивает робаст-

ную устойчивость и качество по отношению к 

изменениям параметров объекта управления в 

процессе увода объекта космического мусора. 

Выполнена валидация алгоритма управления 

путем компьютерного моделирования с исполь-

зованием нелинейной математической модели с 

учетом широкого спектра орбитальных возму-

щений, действующих на систему. Расчеты пока-

зали, что использование предложенного алгорит-

ма управления позволяет существенно уменьшить 

необходимую массу рабочего тела реактивных ис-

полнительных органов пастуха с ионным лучом.

Несмотря на то что для управления относи-

тельным движением в направлении, перпенди-

кулярном к плоскости орбиты, могут быть ис-

пользованы традиционные решения, представ-

ляет интерес поиск альтернативных подходов, 

имеющих преимущества с точки зрения расхода 

рабочего тела. 

Представленные в работе результаты получены 

при выполнении проекта LEOSWEEP, который 

финансировался в рамках 7-й Европейской рамоч-

ной программы (грант № N. 607457).
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АЛГОРИТМ КЕРУВАННЯ ВІДНОСНИМ РУХОМ 

У ПЛОЩИНІ ОРБІТИ КОСМІЧНОГО АПАРАТА 

ДЛЯ БЕЗКОНТАКТНОГО ВИДАЛЕННЯ 

КОСМІЧНОГО СМІТТЯ

Статтю присвячено вдосконаленню технології безкон-

тактного видалення космічного сміття, що отримала на-

зву «Пастух з іонним променем». Синтезовано алгоритм 

керування, який дозволяє підтримувати необхідне поло-

ження космічного апарата-пастуха відносно об’єкта кос-

мічного сміття у площині орбіти за рахунок зміни тяги 

тільки одного компенсаторного електрореактивного 

двигуна у невеликому діапазоні щодо її номінального 

значення. Для синтезу використано метод змішаної чут-

ливості, який дозволив забезпечити необхідний компро-

міс між робастною стійкістю, якістю і витратами на ке-

рування з урахуванням особливостей впливів, переданих 

іонним променем, зовнішніх збурень, неточності визна-

чення відносного положення, а також неідеальності ре-

активного виконавчого органу. Вимоги до синтезованого 

регулятора задано в частотній області за допомогою об-

раних вагових функцій. Результати синтезу підтвердже-

но як за допомогою формального критерію, що базуєть-

ся на понятті структурованих сингулярних чисел, так і 

шляхом комп’ютерного моделювання з використанням 

нелінійної математичної моделі, яка враховує широкий 

спектр орбітальних збурень, що діють на систему. Алго-

ритм керування забезпечує рух космічного апарата-пас-

туха на певній невеликій відстані перед об’єктом косміч-

ного сміття і ефективну передачу йому гальмувального 

імпульсу іонним променем у фазі відведення. Показано 

суттєву перевагу запропонованої моделі керування з точ-

ки зору витрат робочого тіла у порівнянні з традиційним 

підходом, основаному на використанні гідразинових ре-

активних двигунів. Ця перевага є одним з ключових чин-

ників при виборі керування внаслідок значної тривалос-

ті фази виведення космічного сміття. 

Ключові слова: космічне сміття, пастух з іонним проме-

нем, алгоритм керування, компенсаторний двигун, ви-

трати робочого тіла, робастність. 
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THE LAW TO CONTROL THE IN-PLANE RELATIVE 

MOTION OF A SPACECRAFT FOR CONTACTLESS 

SPACE DEBRIS REMOVAL

The article is devoted to the improvement of the technology 

for contactless space debris removal called “Ion Beam Shep-

herd”. The control law has been synthesized to maintain the 

required position of the shepherd spacecraft relative to the 

space debris object in the orbital plane by changing the thrust 

of only one compensating ion thruster in a certain small range 

compared to its nominal value. The synthesis is carried out 

using the method of mixed sensitivity. The method provides 

the necessary trade-off between robust stability, performance, 

and control costs. This takes into account the impact of the 

ion beam, external disturbances, inaccurate determination 

of the relative position, as well as non-ideal reactive actuator. 

The requirements for the synthesized controller are set in the 

frequency domain using the selected weight functions. The re-

sults of the synthesis are verified using a formal criterion based 

on the concept of structured singular values and by computer 

simulation using a non-linear mathematical model. The latter 

takes into account a wide range of orbital perturbations act-

ing on the system. The control law ensures that the shepherd 

spacecraft moves at a certain small distance in front of a debris 

object while the ion beam effectively transfers the de-orbiting 

impulse to it. A significant advantage of the proposed control 

from the point of view of the propellant consumption is shown 

in comparison with the traditional approach based on the use 

of hydrazine thrusters. This advantage is one of the key factors 

for the choice of control due to the significant duration of the 

phase of space debris removal. 

Keywords: space debris, ion beam shepherd, control law, 

compensating thruster, propellant consumption, robustness.




