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СИСТЕМА АВТОМАТИЧНОГО ЗБЛИЖЕННЯ СУПУТНИКА НА 

ОСНОВІ ТЕХНІЧНОГО ЗОРУ 

 Описані математичні моделі динаміки обертального і поступального руху 

супутника на круговій орбіті та роботи системи технічного зору. Запропоно-

вані алгоритм для наведення супутника на об’єкт та визначення його віднос-

них координат. Представлено закони керування поступальним та оберталь-

ним рухом супутника. Проведено моделювання системи автоматичного 

зближення за допомогою системи технічного зору та показані його результа-

ти. 

Mathematical models of the dynamics of rotational and translational motion of 

the satellite in a circular orbit and the operation of the technical vision system are 

described. The proposed algorithm for pointing the satellite at the object and de-

termining its relative coordinates. The laws of controlling translational and rota-

tional movement of the satellite are presented. The simulation of the automatic 

rendezvous system using the technical vision system was carried out and its results 

were shown. 

Вступ 

Проблема автоматичного стикування супутників є актуальною вра-

ховуючи велику кількість космічних апаратів на орбіті Землі та необхід-

ність в їх обслуговувані, збірці, дозаправці та переміщенні із орбіти на ор-

біту [1]. Це дозволить подовжити термін експлуатації цих апаратів, а також 

налагодити процес очищення навколоземного простору від космічного 

сміття із можливістю у майбутньому переробки або утилізації безпосеред-

ньо на орбіті. Це вимагає створення системи автоматичного зближення су-

путника із іншим об’єктом. 

Відомо багато систем автоматичного зближення за допомогою ра-

діолокаційних систем або LiDAR [2]. Перевагою першого можливість ро-

боти на дальніх та середніх відстанях, але недоліком є неможливість робо-

ти на близьких відстанях та мала роздільна здатність. Перевагою LiDAR є 

можливість здійснення вимірювань на близьких відстанях, але тільки якщо 

на космічному об’єкті заздалегідь був встановлений відбивач. Останнім 

часом активно приділяється увага на створення системи автоматичного 

зближення за допомогою системи технічного зору [3 - 6]. Перевагою такої 
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системи є можливість роботи на близьких відстанях та можливість визна-

чення відносної орієнтації, але недоліком є те, що дана система не може 

працювати на середній та дальніх дистанціях і за умови, якщо об’єкт у тіні. 

Постановка задачі 

Метою статті є розробка системи автоматичного зближення супут-

ника із космічним об’єктом за допомогою системи технічного зору, що у 

своєму складі містить камеру та далекомір. Вважається що супутник має 

систему визначення орієнтації, камеру і далекомір. 

Математична модель супутника як об’єкту керування 

Розглянемо рівняння, що описують динаміку поступального та обер-

тального руху супутника. Введемо систему координат OXYZ для визначен-

ня координат центру мас супутника відносно об’єкту із початком коорди-

нат (точка О) у центрі мас об’єкту, вісь ОХ напрямлена протилежно векто-

ру сили тяжіння, вісь OY – вздовж траєкторії орбіти об’єкту, а вісь 

OZ - перпендикулярна до осей OX та OY [7] (рис. 1).  

 

Рис. 1. Відносна система координат 

Лінеаризоване рівняння поступального руху супутника із його 

центром мас (рівняння Вілла-Клохессі-Уілтшира) [7] мають вигляд: 
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де Fx, Fy, Fz – проєкцій результуючої сили, що діє на супутник, m – маса 

супутника, яка приймається постійною, n – кутова швидкість кругової ор-

біти об’єкта (у рад сек ), що розраховується за формулою [7]: 
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μ – гравітаційний параметр (для Землі він приблизно дорівнює 
3 2398 600 км /с ), a – радіус кругової орбіти об’єкту. 

Для подальшого синтезу регулятора представимо рівняння (1) у ви-

гляді рівняння простору станів: 
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Для синтезу законів керування обертальним рухом супутника вико-

ристаємо лінеаризовані кінематичні та динамічні рівняння [8, 9], які у про-

сторі станів приймуть вигляд (2),  

,X A X B U     (2) 
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де ∆ означає відхилення параметру обертального руху супутника від про-

грамно заданого значення, 
j

ia  – коефіцієнти, що залежать від програмного 

значення вектору простору станів, , ,x y zJ J J  – моменти інерції супутника, 

відповідно, вздовж осей X, Y та Z, , ,x y z    – проекції кутової швидкості, 

відповідно, на осі X, Y та Z, , ,    – значення кутів, відповідно, крену, 

тангажу та рискання. 

Математична модель роботи системи технічного зору полягає у 

визначенні координати центра мас об’єкта на його зображенні у матриці 

оптичної камери у залежності від відносного положення та орієнтації су-

путника. Вважатимемо, що на матрицю камери, що входить у склад систе-
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ми технічного зору та прив’язана до зв’язаної системи координат супутни-

ка та точка фокусу камери знаходиться у центрі мас супутника, потрапляє 

точка, що належить центру мас об’єкту. Щоб отримати проєкцію точки на 

матрицю необхідно [10]:  

 розрахувати координати точки у системі координат камери; 

 знайти проєкцію точки на матрицю камери;  

 із проєкції точки на матрицю розрахувати положення точки на кінце-

вому зображенні. 

Приймаючи, що лінія візування проходить вздовж осі ОХ зв’язаної 

системи координат супутника та використовуючи відповідні формули 

із [10], отримаємо формулу для розрахунку проекції точки на матрицю 
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де 0 0 0, ,x y z  – координати об’єкта у системі координат, що була наведена 

під час опису математичної моделі поступального руху супутника від-

носно об’єкта,  

, ,c c cx y z  – координати камери і, відповідно, супутника,  

ijr  – елементи матриці напрямних косинусів, що описують орієнтацію 

супутника відносно заданої системи координат,  

f – фокусна відстань об’єктива камери,  

,m my z  – проєкція точки на матриці камери.  

Приймемо 
0 0 0 0x y z   , , ,c c cx x y y z z   ). Тоді рівняння (3) ма-

ють наступний вигляд: 
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Для розрахунку проєкції точки об’єкта на матриці із координат на 

зображені застосовуватимемо наступні формули: 

, ,
2 2

m m

m p m p

w h
y u w z v h        

де ,u v  – координати точки на зображенні,  

,m pw w  – відповідно, ширина матриці та пікселя,  

,m ph h  – відповідно, висота матриці та пікселя. 
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Алгоритм роботи системи керування включає два етапи: ста-

білізацію та наведення на об’єкт; зближення із об’єктом. 

На першому етапі система керування забезпечує нерухоме положен-

ня супутника відносно об’єкту та наводить супутник на об’єкт за допомо-

гою двигунів-маховиків так, що його повздовжня вісь співпадала із лінією 

візування камери: 
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де D – відстань від супутника до об’єкта,  

, ,б б б    – бажані значення кутів, відповідно, крену, тангажу та рис-

кання,  

R  – матриця напрямних косинусів, що забезпечує зв’язок між опорною 

системою координат та зв’язаною системою координат: 

0 ,r R r    

де r0 – вектор у опорній системі координат,  

r – вектор у зв’язаній системі координат. 

Для розрахунку бажаних значень кутів орієнтації необхідно знати 

поточні кути орієнтації та кути, які необхідно компенсувати. Виразимо це 

за допомогою матриці напрямних косинусів: 

     , , , , , , ,б б б н н нR R R             

де , ,н н н    – кути необхідного розвороту супутника, які визначаються за 

допомогою системи технічного зору.  

Таким чином: 
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Для визначення координат супутника відносно об’єкта здійснимо 

зворотне перетворення (матриця напрямних косинусів має властивість ор-

тогональності): 
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Позначимо 
н  через   (кут азимуту), а кут н  – кут місця - е, які, 

приймаючи ,r r rx y z , визначаються за формулами 
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Отримаємо 
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Після розрахунку кутів , ,б б б    з матриці напрямних косинусів, 

кут б  може бути прирівняний до нуля. Це спрощення не порушує роботу 

системи керування. 

На другому етапі система керування здійснює зближення супутника 

із об’єктом на програмно задане значення координат, тримаючи його на 

лінії візування. У такому разі змінюється закон керування (коефіцієнти ре-

гулятора) для поступального руху, за допомогою якого супутник здійснює 

зближення. 

Синтез регуляторів для керування орієнтацією супутника та    

лінійним рухом 

Для синтезу регуляторів для стабілізації супутника, керування пос-

тупальним та обертальним рухом застосуємо метод синтезу оптимального 

лінійно-квадратичного регулятора з від’ємним зворотним зв’язком [3] 

U K X   .  

За критерієм оптимальності 
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У результаті розв’язання рівнянь Ріккаті для супутника масою 390 кг 

та, тензором інерції 

2

1800 0 0

0 7200 0 кг м ,

0 0 7200

J

 
 

 
 
  

  

максимальною силою тяги реактивної системи керування – 280 Н, макси-

мальний крутний момент – 250 Нм та геостаціонарною орбітою об’єкту 
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знайдемо матриці керування орієнтацією 
aК , положенням .2pК  та стабілі-

зації положення .1pК : 

     3 3 3 3 .1 3 3 3 3 .2 3 3 3 356,6 98,6 , 8,94 , 4,24 .a x x p x x p x xК E E К O E К E E        

Структурна схема моделі системи автоматичного зближення за до-

помогою системи технічного зору показана на рис. 2. 

 

Рис. 2. Структурна схема системи автоматичного зближення 

Для моделювання її приймемо значення лінійних координат почат-

кового положення x, y та z: 48, -10 та 9 м; відповідні їм: 

 початкові лінійні швидкості: 1, -0,8 та 0,5 м/с;  

 програмне лінійне положення: 5, 0 та 0 м;  

 початкові кути , ,   : 0, 0 та 180 град;  

 кутові швидкості , ,x y z   : 0, 0 та 0 град/с;  

 фокусна відстань камери 25 мм; 

 ширина матриці 16,6 мм; висота матриці 14 мм;  

 ширина та висота пікселя 6,5 мкм; частота опитування давачів 75 Гц. 

Результати моделювання 

У результаті проведення моделювання системи автоматичного збли-

ження у програмі Simulink були отримані графіки зміни координат супут-

ника відносно об’єкту (рис. 3) та проєкції точки на матрицю камери 

(рис. 4).  
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Рис. 3. Графік зміни координат супутника протягом моделювання 
 

 

Рис. 4. Графік зміни проєкції точки на матрицю протягом  

моделювання 
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Графіки (рис. 3 та рис. 4) поділені на три сектори: перший етап, дру-

гий етап, утримання. На першому етапі (із 0 до 5 с (рис. 3)) супутник стабі-

лізував своє положення відносно об’єкту та як ми бачимо із рис. 4, навівся 

на нього. На другому етапі (із 5 до 30 с) супутник здійснював переміщення 

до програмно заданого значення (рис. 3) та утримував об’єкт на лінії візу-

вання (рис. 4). На 18-й секунді виконання другого етапу було найбільше 

відхилення від лінії візування через швидке наближення супутника до 

об’єкту (рис. 4). В режимі утримання супутник тримав стабільне положен-

ня та орієнтацію (рис. 3, рис. 4). 

Висновки 

Запропонований алгоритм системи автоматичного зближення супут-

ника із об’єктом на основі технічного зору зf вибраними характеристиками 

оптичної камери є працездатним та забезпечує хороші динамічні характе-

ристики процесу зближення по швидкодії та точності. 
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