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Аннотация. Рассмотрена задача создания точного и надежного алгоритма 
определения ориентации и орбиты для наноспутников формата CubeSat. Ос-
новная сложность заключается в необходимости обеспечить высокую точ-
ность расчетов при жестких ограничениях по стоимости, массе и вычисли-
тельным ресурсам. Предлагаемый каскадный алгоритм на основе расширенных 
фильтров Калмана включает блок диагностики и компенсации сбоев измери-
тельной системы. Особенность решения состоит в способности сохранять ра-
ботоспособность при временных отказах датчиков и в условиях повышенных 
шумов. Результаты численного моделирования демонстрируют, что алгоритм 
обеспечивает ошибки оценки ориентации не более 1,5° по крену и тангажу и 
2,5° по рысканию в штатном режиме. При 60-секундном отказе солнечных дат-
чиков система сохраняет устойчивость, в то время как классический фильтр 
Калмана в аналогичных условиях накапливает ошибку свыше 15°. Полученные 
результаты свидетельствуют о возможности повышения автономности и 
надежности целевых операций наноспутников без применения дорогостоящего 
аппаратного резервирования. 
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Введение. Актуальность исследования обусловлена  возрастающим -использо
    ванием платформ CubeSat для решения технологических образовательных,   

и научных  задач [1]. Противоречие между требованием минимальной стои-

       мости необходимостью  и   обеспечения точной информацией об орбите  
и ориентации представляет собой серьезную    проблему для таких аппаратов. 

Существующие алгоритмы определения ориентации орбиты  и  не всегда учи-

     тывают в специфику наноспутников,  частности п  овышенную вероятность 

       сбоев недорогой измерительной аппаратуры  и резкое изменение условий 

наблюдения при входе  в тень Земли [2]. Целью работы является разработка 
отказоустойчивого алгоритма, сохраняющего работоспособность при отказах 

отдельных датчиков  и изменяющихся условиях полета. 
Методы  и материалы; результаты. Модель орбитального движения по-

строена на основе     оскулирующих элементов орбиты с учетом  возмущающих
факторов: несферичности Земли (модель геопотенциала J2) и атмосферного 

торможения (модель атмосферы ГОСТ Р 25645.166–2004) [3]. Вращательное 
 движение описывается  с использованием кинематических уравнений  в ква-

тернионах  и динамических уравнений Эйлера [2]. Моделирование проводи-

лось для  наноспутника формата 3U CubeSat. 
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Измерительный комплекс включает трехосевой магнитометр (с использо-

ванием модели международного геомагнитного поля IGRF-13) [4], цифровые 

солнечные датчики  с углом обзора 120°, приемник глобальной  навигационной
спутниковой системы  с характеристиками, соответствующими коммерческим 

образцам, а также MEMS-гироскопы для измерения угловой скорости. 

      Разработанный алгоритм имеет каскадную структуру. Первый каскад  

       на основе расширенного фильтра Калмана оценивает ориентацию аппарата  
по да  нным магнитометра  и солнечных вектор датчиков,  состояния включает 

  кватернион ориентации  и угловую скорость [1, 2]. Второй каскад оценивает 
орбитальные параметры по псевдодальностям  и псевдоскоростям от навигаци-

онного приемника. Блок диагностики непрерывно контролирует расхождения 

      между прогнозируемыми  и фактическими измерениями. При превышении  

      порогового значения соответствующий датчик исключается из обработки,  

и фильтр переходит на прогноз по гироскопам  и модели движения до восста-
новления качества измерений [1]. 

Численное моделирование  на высотой круговой орбите  500 км подтвер-

       дило эффективность алгоритма шумов. При имитации реальных  датчиков  

 и 60-секундного отказа солнечных датчиков    -ошибки ориентации не превы
       шали 3,5°, тогда как базовый алгоритм без сбоев  диагностики  накапливал 

ошибку более 15°. Вычислительная сложность решения составляет не более 
120 тысяч         операций с плавающей точкой на такт обработки, что позволяет

   реализовать его на бортовых процессорах типа типичных ARM Cortex-M7,  

для наноспутников. 

    Заключение. Разработанный алгоритм демонстрирует устойчивость  

к сбоям и в  измерительной системы  сохраняет приемлемую точность  услови-

ях  временного отказа датчиков. Предложенный подход позволяет повысить 

надежность систем су ориентации  и навигации наноспутников без щественно-

го увеличения стоимости аппаратного обеспечения Перспективным.  направ-

лением дальнейших алгоритма исследований является адаптация  для работы 

      в и с составе орбитальных группировок  интеграция  системами управления 

движением. 
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