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Аннотация. Представлен расчётно-экспериментальный метод учёта системы 

обезвешивания при анализе динамического поведения осцилляторов космического 

аппарата. Рассмотрены практические и теоретические приёмы коррекции конечно-

элементных моделей с использованием данных экспериментального исследования. 

Испытания осуществлялись методом свободных колебаний для определения 

собственных частот и декрементов затуханий изделия, расчётный модальный анализ 

проведён методом конечных элементов с использованием пакета Femap with 
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NX Nastran. По результатам натурного определения собственных частот и форм 

колебаний конструкции, на примере двух осцилляторов - крыла панели солнечной 

батареи и штанги для выноса научной аппаратуры - выполнены коррекция конечно-

элементных моделей и оценка адекватности (проверка соответствия модели реальной 

системе) динамической схемы космического аппарата с учётом влияния системы 

обезвешивания. 

Ключевые слова: собственная частота колебаний, батарея солнечная, динамическая 

схема, космический аппарат 
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Abstract. The article is devoted to the issue of ensuring the adequacy of the developed finite 

element models of oscillators to real samples of the spacecraft. In the computational and 

experimental method, the correction of KE models of dynamic systems minimizes the 

difference in values between the target characteristics of the real design and the 

computational model. The main stages of the method are: 

1. Development of a low-frequency dynamic circuit and finite element models of oscillators. 

2. Modal analysis of finite element models in order to determine the frequencies and forms 

of natural oscillations of oscillators. 

3. Experimental studies, for example, by the method of free oscillations to determine 

the natural frequencies and attenuation decrements of the product, in which a dewatering 

system is used to reproduce conditions identical to flight conditions. 

4. Verification of the adequacy of the developed finite element models to the test 

results. To do this, the model introduces additional reduced stiffness in the attachment points 

of the dewatering system. 

5. Correction (if necessary, for example, if the discrepancies between the values of 

the target characteristics of the simulation and the test results exceed 10...15%) of finite 

element models of a dynamic system by converting the original stiffness matrix by adding 

members of the stiffness matrix of the correcting finite element model. 

6. Refinement of the frequency spectrum of natural vibrations of the structure after 

the exclusion of elements of the dewatering system from the model. 

The computational and experimental method of accounting for the dewatering system 

in the analysis of natural frequencies and waveforms allows us to obtain an adjusted model 
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fully suitable for further development of spacecraft control algorithms on a system (dynamic 

circuit) as close as possible to the real one. 

Using the example of two oscillators - a solar panel wing and a rod for carrying out 

scientific equipment – the article demonstrates practical and theoretical techniques for 

correcting finite element models using experimental research data. 

Based on the results of the full-scale determination of the natural frequencies and 

vibration patterns of the structure, the correction of finite element models developed using 

the Femap with NX Nastran package was carried out, and the adequacy assessment 

(verification of the correspondence of the model to the real system) of the dynamic circuit 

of the spacecraft, taking into account the influence of the dewatering system. The achieved 

difference between the target characteristics of the real design and the calculated model was 

less than 9%. 

Keywords: natural oscillation frequency, solar battery, dynamic circuit, spacecraft 

For citation:  Gerasimchuk V.V., Zhiryakov A.V., Kuznetsov D.A., Telepnev P.P. 

Computational and experimental method of accounting for the dewatering system in the 

analysis of natural frequencies and waveforms. Trudy MAI, 2022, no. 125, DOI: 

10.34759/trd-2022-125-12 

 

При отработке алгоритмов управления космическим аппаратом (КА) [1] и 

настройке коэффициентов его системы управления [2] применяется динамическая 

схема, представляющая собой систему дифференциальных уравнений, описывающих 

пространственное движение КА относительно опорной траектории с учётом 

https://doi.org/10.34759/trd-2022-125_12


5 
 

колебаний упругих элементов конструкции и жидкого топлива в баках [3]. Под 

упругими элементами конструкции КА будем понимать элементы, которые 

определяют низкочастотные спектральные свойства системы: это солнечные батареи, 

антенны, различные штанги и траверсы, имеющие собственные частоты в диапазоне 

до 10 Гц (так называемые «осцилляторы») [4]. Среди методов решения 

дифференциальных уравнений [5] широкое распространение получил метод 

конечных элементов ‒ когда область поиска решения разбивается на конечное 

количество элементов, в каждом из элементов произвольно выбирается вид 

аппроксимирующей функции, в узлах элементов задаются граничные условия, в 

результате, задача сводится к решению системы линейных алгебраических уравнений 

одним из известных методов. Для создания конечно-элементных моделей (КЭ-

моделей) осцилляторов и для расчёта их динамических характеристик используется 

программный комплекс, например, NX NASTRAN [6].  

Проверку адекватности (соответствия) КЭ-модели реальной динамической 

системе осуществляют в ходе испытаний реального образца конструкции оценкой 

близости результатов расчётов экспериментальным данным [7], корректируя, при 

необходимости, модель. Отличительной особенностью при проверке на адекватность 

КЭ-моделей осцилляторов КА является необходимость имитации в наземных 

условиях состояния орбитального полёта КА [8]. Для этих целей в эксперименте 

применяют систему обезвешивания [9], и проверку соответствия модели тогда 

необходимо проводить, учитывая воздействия от неё на колебательный контур, вводя 

дополнительные приведённые жёсткости в КЭ-модель при частотном анализе [10]. 
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Следует учесть, что погрешность описания механических свойств реальной 

конструкции методом конечных элементов может быть обусловлена особенностями 

моделирования узлов сопряжения и описание нелинейного поведения таких узлов 

посредством построения нелинейной КЭ-модели в ряде случаев может повлечь 

погрешности при моделировании [11]. Для устранения погрешностей моделирования, 

обусловленных дискретизацией модели, неточностью задания свойств материалов, 

геометрических параметров и граничных условий также требуется коррекция КЭ-

моделей. 

Как правило, методы коррекции сводятся к итерационной процедуре коррекции 

параметров КЭ-модели. В основе этих методов лежит минимизация разницы между 

ключевыми характеристиками реальной конструкции и параметрами КЭ-модели. В 

качестве таких параметров могут выступать, например, частоты собственных 

колебаний или/и отклик конструкции на динамическое воздействие [12]. 

В данной работе предлагается к рассмотрению расчётно-экспериментальный 

метод учёта системы обезвешивания при анализе собственных частот и форм 

колебаний. 

Постановка задачи коррекции 

Пусть задана конечно-элементная модель исследуемого объекта в виде 

матрицы жёсткости С и матрицы масс М. Тогда собственные числа ω2=(2π𝑓)2 (где 

𝑓 – частота собственных колебаний) и формы колебаний Y определяются из 

решения обобщённой проблемы собственных значений 

(C - ω2 ∙ M) ∙ Y=0.  
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Требуется осуществить коррекцию динамических свойств КЭ-модели путём 

добавления матрицы жёсткости корректирующей КЭ-модели ΔC к исходной матрице 

C. Жёсткость каждого такого элемента будет являться параметром коррекции, 

подлежащим определению из решения задачи безусловной минимизации целевой 

функции. Т.е. в результате коррекции необходимо найти такую ΔC*, чтобы 

достигнуть целевого значения ω2* при решении следующей обобщённой 

проблемы: [(C + ΔC*)- ω2* ∙ M] ∙ Y*=0. 

Динамическая схема КА 

В низкочастотной динамической схеме изделие считается состоящим из 

корпуса, рассматриваемого как абсолютно твёрдое тело, и упругих осцилляторов: 

например, крыльев солнечных батарей (СБ) и штанги для размещения 

измерительного прибора (рисунок 1). Для данных видов осцилляторов динамическая 

схема КА как система дифференциальных уравнений, описывающих 

пространственное движение изделия с учётом упругих колебаний низкочастотных 

осцилляторов [13], примет следующий вид: 
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рисунок 1 ‒ Схема космического аппарата 

Корпус КА 

2

цмп

21

цмп

1

1

33

2

1 1

z γcosγcos)γsinsin γ(
3

 R RRqaqaaVm x

n

j

jjx

i

n

j

ijiijixijx

i

 
 

  ; 

y

i

n

j

ijyijy RqaVm
i


 

3

1 1

+  ; 

2

цмп

21

цмп

1

1

33

2

1 1

z γsinγsin)γcosγsin(
3

 R RRqaq a aVm z

n

j

jjz

i

n

j

ijiijixijz

i

 
 

 ; 

 

;sin γsin γ

)sin γγcos(ωω

ωωωω)ωω(ωω)(ωωω

2п2

цмп

21п1

цмп

1

1

33

2

1 1

z

22

3

yRyRM

qbqb bHHH

IIIIIIII

x

n

j

jjx

i

n

j

ijiijixijzyyzx

yxzxzxxyyzyzyzyyzzzxzyxyxxx

i








 





 

 



9 
 

;γcosγcossin γsin γ

)]cossin(–)sincos([ωω

ωωωω)ωω(ωω)(ωωω

2п2

цмп

21п1

цмп

12п2

цмп

21п1

цмп

12П1П

1

33

2

1 1

пп

22

3

 zR zRxRxRMMMqb

qaaxaazbHHH

IIIIIIII

y

n

j

jjy

i

n

j

ijizijixijiizijixijiyijxzzxy

yxzyzyxyzxxzzxzzxxzyzxxyyyy

i













 







  

 

2п2

цмп

21п1

цмп

1

1

33

2

1 1

z

22

γcosγcos

)γ γ(ωω

ωωωω)ωω(ωω)(ωωω

3

yRyRM

qbq cosbsinbHHH

IIIIIIII

z

n

j

jjz

i

n

j

ijiijixijyxxyz

zxyzzyxzxyxyyxxxyyyzyxxzzzz

i








 





 

 

Панель СБ1 
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В уравнениях движения приняты следующие обозначения: 

m — масса КА; 

Ixx, Iyy, Izz – центральные осевые моменты инерции КА; 

Ixy, Ixz, Iyz  – центробежные осевые моменты инерции КА; 

Vx, Vy, Vz
 – проекции линейной скорости ц.м. на связанные оси КА; 

ωx, ωy, ωz – проекции вектора абсолютной угловой скорости КА на оси 

связанной системы координат; 
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Hx, Hy, Hz – кинетические моменты двигателей-маховиков; 

Rx, Ry, Rz – проекции внешних и внутренних возмущающих и управляющих сил 

на связанные оси КА; 

Mx, My, Mz – проекции внешних и внутренних возмущающих и управляющих 

моментов на связанные оси КА; 

iirmR цмпi

цмп

i γ  – неуравновешенные инерционные силы, возникающие при 

вращении  i-й панели СБ и обусловленные смещением ее ц.м. от оси вращения, Н; 

mп1 и mп2 – массы вращающихся частей панелей СБ; 

i

i
i

J

M

СБ

пγ   – угловое ускорение i-й панели СБ при действии момента от привода 

солнечной батареи; 

Mп1, Mп2 – моменты от приводов панелей СБ, Н·м; 

rцм1 и rцм2 – смещение ц.м. i-й панели СБ от ее оси вращения при i=0; 

yп1 и yп2 – координаты ц.м. панелей СБ в связанной с.к., м; 

qij – обобщенная координата, характеризующая упругие перемещения i-го 

осциллятора (i=1, 2, 3) по его j-му тону колебаний (j=1,…,ni); 

ni – количество учитываемых тонов упругих колебаний для i-го осциллятора; 

ija – коэффициент присоединенной массы, задающий влияние j-го упругого 

тона колебаний i-го осциллятора на поступательное перемещение ц.м. объекта в 

направлении оси  (= x,y,z) и наоборот; 

ijb  – коэффициент присоединенного момента, задающий влияние j-го упругого 

тона колебаний i-го осциллятора на вращательное движение объекта относительно 

оси  ( = x,y,z) и наоборот; 
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ij  – коэффициент демпфирования j-го упругого тона колебаний i-го 

осциллятора; 

2

ij  – коэффициент жесткости осциллятора, равный значению квадрата 

круговой частоты колебаний j-го упругого тона колебаний i-го осциллятора; 

1П1 Mq j
a , 2П2 Mq j

a  – коэффициенты, задающие распределение возмущения от привода 

по тонам упругих колебаний панелей СБ, 

ПiijMqa , коэффициент присоединенного момента i-й панели СБ по j-му тону 

колебаний, приведенный к оси вращения панели, 
СБi

yij

Mq
J

b
a

Пiij
 , i = 1,2, где yijb  – 

коэффициент присоединенного момента i-й панели СБ по j-му тону колебаний, 

приведенный к оси вращения панели. 

КЭ-модели осцилляторов 

Для осцилляторов – крыла СБ и штанги – были разработаны КЭ-модели и 

проведён расчёт собственных частот и форм колебаний [14] с использованием 

программы Femap with NX Nastran для анализа динамического поведения 

конструкций. 
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а)  

 

б) 
а) общий вид; б) укрупнённо 

рисунок 2 ‒ КЭ модель интегрального крыла СБ 

Крыло СБ (рисунок 2) состояло из трёх створок интегральной конструкции 

толщиной 25 мм. Их каркас образован двумя рядами взаимно перпендикулярных 

ребер толщиной 0,22 мм: c шагом 41 мм по длинной стороне створки и (53 + 27) мм 

по короткой стороне. Толщина горизонтальных полок составляет 0,22 мм. В местах 
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усиления, проходящих через узлы поворота, зачековки и по периметру створки, 

толщина ребер и полок составляет 0,33 мм. Материал каркаса — углеродный препрег 

П-4УТ-3607 (модуль Юнга Е = 6,5∙1010 Па, коэффициент Пуассона μ = 0,15, массовая 

плотность γ = 1500 кг/м3). 

В конечно-элементной модели крыла использованы элементы типа Bar с 

поперечными сечениями двух видов (рисунок 3) [15]: 

1) для обычных ребер каркаса 

Характеристики сечения: площадь S = 8,04∙10–6 м2; моменты инерции на изгиб 

J1 = 7.94∙10–12 м4, J2 = 6,77∙10–10 м4; на кручение Jкр = 1,35∙10–13 м4. 

2) для усиленных ребер каркаса 

Характеристики сечения: площадь S = 3,59∙10–5 м2; моменты инерции на изгиб 

J1 = 5,02∙10–9 м4, J2 = 3,81∙10–9 м4; на кручение Jкр = 6,55∙10–9 м4. 

Жесткость в узлах поворота створок панелей принята равной 1800 Н∙м/рад 

(элементы типа DOF Spring). Масса фотоэлектрических преобразователей 

равномерно распределена по каркасу створок [16]. Массы узлов поворота учтены в 

модели сосредоточенными элементами типа mass. 

Собственные формы колебаний панели СБ представлены на рисунке 3. 
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а) колебания по 1-ому тону из плоскости крыла СБ 

 
б) крутильные колебания крыла СБ 
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в) колебания по 2-ому тону из плоскости крыла СБ 

рисунок 3 ‒ Собственные формы колебаний трёхстворчатой панели СБ 

На КА используется трёхсекционная раскрывающаяся штанга (рисунок 4), на 

которой установлены два феррозондовых узла: на конце и на расстоянии 1 м от конца. 

Их массы (феррозондовый узел + кронштейн) составляют соответственно 

(0,53 + 0,3) кг и (0,53 + 0,27) кг. Штанга изготовлена из АМГ-6, поперечное сечение 

– труба  302 мм. Общая масса установки штанги составляет 10,2 кг. 

Штанга выноса аппаратуры моделировалась балочными элементами с 

сосредоточенными массами, имитирующими закрепленную на них аппаратуру [17]. 

Собственные формы колебаний трёхсекционной штанги, установленной по оси 

OZ представлены на рисунке 5. 
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рисунок 4 ‒ КЭ модель штанг для размещения измерительного оборудования 

 

а) 1-й тон колебаний в плоскости XOZ 
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б) 1-й тон колебаний в плоскости YOZ 

 

в) 2-й тон колебаний в плоскости XOZ 
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г) 2-й тон колебаний в плоскости YOZ 

рисунок 5 ‒ Собственные формы колебаний трёхсекционной штанги 

Учет системы обезвешивания при испытаниях 

Для воспроизведения условий, идентичным условиям полета, при частотных 

испытаниях конструкции применяется система обезвешивания, которая имитирует в 

наземных условиях состояние орбитального полёта КА путём реализации режима 

одноосного вращения аппарата на гибком тросовом подвесе.  

При испытаниях обезвешивание осциллятора (рисунок 6) осуществлялось с 

использованием технологической оснастки (тросов, шнуров и деталей крепления). 

Действующие в ходе испытаний на конструкцию силы и моменты, обусловленные 

наличием гравитационного поля, учитывались путём расчёта минимально 

необходимой длины подвеса L, м, определяемой на основе значения частоты 
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колебаний f, Гц, в три раза меньше расчетной собственной частоты колебаний f0, Гц 

по формуле  

L = g / (2π∙f)2, 

где g – ускорение свободного падения, равное 9,81 м. 

 

рисунок 6 ‒ Принципиальная схема установки для испытаний 

Тогда, например, для расчётной собственной частоты колебаний f0
 = 0,33 Гц 

минимально необходимая длина подвеса объекта испытаний должна быть L ⩾ 20 м. 
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Однако обеспечить такую длину подвеса в реальных условиях не всегда 

представляется возможным. Чем корче подвес, тем большее возмущение (искажение) 

он вносит в результаты испытаний [18]. 

Испытания осуществлялись методом свободных колебаний для определения 

собственных частот и декрементов затуханий изделия: по записи затухающих 

колебаний определялась собственная частота колебаний, а по последовательности 

максимальных значений амплитуды колебаний в той части кривой колебаний, где 

затухание зафиксировано наиболее чётко, вычислялось относительное 

демпфирование [19].  

Ввиду малости отклонений крыла БС при колебаниях от равновесного 

положения по сравнению с длиной тросов [20], для оценки влияния 

экспериментальной оснастки, вносящей дополнительную жесткость в систему ‘крыло 

БС + обезвешивание’, рассматривалась модель маятника (рисунок 7). Масса тросов 

мала по сравнению с массой БС, однако размер панели b и длины тросов l — 

величины одного порядка. В данном случае не выполняются условия, определяющие 

математический маятник, поэтому для расчета использовалась модель физического 

маятника (см. рисунок 7а). Предполагалось, что центр масс каждой створки БС 

находится в ее геометрическом центре. Добавочными массами от системы 

обезвешивания и влиянием воздушной среды – возможно пренебречь. 

При отклонении массы Mi от положения равновесия на расстояние A 

(см. рисунок 7а) на нее будет действовать восстанавливающая сила 

Fтр = A∙Mi∙g / si, 
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где si = li + b/2 – расстояние от точки подвеса до центра масс створки; Mi – 

присоединенная масса; g – ускорение свободного падения. Следовательно, 

дополнительная жёсткость ci от троса в i-м узле  

ci = Mi∙g / si. 

 

рисунок 7 ‒ Представление панели СБ моделям физического и математического 

маятников 

В КЭ-модели СБ влияние тросов системы обезвешивания учитывалось 

введением дополнительных жесткостей (элементы DOF Springs) в узлах крепления 

тросов к створкам СБ [21]. Поскольку при испытаниях по показаниям датчиков 

концевых створок СБ установлено, что при колебаниях по первому тону из плоскости 
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поворот крыла СБ относительно точки подвеса О незначителен (см. рисунок 7б), то 

дополнительным жёсткостям в узлах крепления тросов назначались промежуточные 

значения между рассчитанными по моделям физического и математического 

маятников (si  li) [22]. Однако для тонов крутильных тонов колебаний панели, 

характеристики которых определяются на том же подвесе, при учете дополнительных 

жесткостей следует принять si  (li + b/2). Кроме введения в КЭ-модель 

дополнительных приведённых жёсткостей в узлах крепления тросов, в модели 

корректировались значения модулей упругости, сдвига ортотропного материала 

несущих слоев СБ (E1 = E2 и G12 = G1Z = G2Z) и уточнении жёсткостей кронштейнов 

крепления створок крыла СБ [23].  

Аналогично вышеприведённой методике для СБ, для штанги осуществлялась 

настройка системы обезвешивания и проводились испытания методом свободных 

колебаний. Схема обезвешивания штанги трёхсекционной приведена на рисунке 8. 

Определялись экспериментальные значения собственных частот и декрементов 

затуханий штанги [24], служащие ориентирами при корректировке КЭ-модели. 

Влияние тросов системы обезвешивания учитывалось введением в КЭ-модель 

дополнительных жесткостей (элементы DOF Springs) в узлах крепления тросов к 

штанге (рисунок 9). Ввиду малости отклонений штанги от равновесного положения 

по сравнению с длиной тросов применялась модель математического маятника [25]. 

Далее, для откорректированных КЭ-моделей осцилляторов проводился расчёт-

анализ собственных частот и форм колебаний с использованием программы Femap 

with NX Nastran.   
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Рисунок 8 ‒ Принципиальная схема обезвешивания штанги 

 

Рисунок 9 ‒ Элементы DOF Springs для учёта влияния системы обезвешивания 

При достаточной сходимости результатов (расхождение результатов менее чем 

10 %), исключив из КЭ-модели элементы DOF Springs, имитирующие систему 
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обезвешивания, получаем откорректированную модель, пригодную для расчёта 

коэффициентов динамической схемы КА и анализа собственных частот и форм 

колебаний осцилляторов космического аппарата, в условиях, максимально 

приближенным к условиям эксплуатации. (см. таблицу, частота корректированной 

КЭ-модели после исключения системы обезвешивания). 

Т а б л и ц а 

Собственные частоты колебаний 

Осциллятор Тон Значение частоты, Гц 

Эксперимент КЭ-модель с учётом 

системы обезвешинвания 

/ % расхождения с 

экспериментом  

Корректированная 

КЭ-модель после 

исключения 

системы 
обезвешивания 

Панель 

Солнечной 

Батареи 

1-й тон из 

плоскости 

0,348 0,365 / 4,89 0,330 

1-й 

крутильный 

тон 

1,035 1,089 / 5,22 1,054 

2-й тон из 

плоскости 

1,912 1,826 / 4,50 1,820 

Штанга 

трёхсекционная 

1-й тон 

колебаний в 

плоскости 

XOZ 

0,410 0,445 / 8,54 0,380 

1-й тон 

колебаний в 

плоскости 

YOZ 

0,412 0,448 / 8,74 0,382 

2-й тон 

колебаний в 

плоскости 
XOZ 

2,840 2,846 / 0,21 2,841 

2-й тон 

колебаний в 

плоскости 
YOZ 

2,842 2,848 / 0,21 2,814 

 



25 
 

Заключение 

Расчётно-экспериментальный метод коррекции КЭ-моделей динамических 

систем, учитывающий влияние системы обезвешивания при частотных испытаниях, 

позволяет уточнить спектр частот собственных колебаний [26]. 

Для разработанных КЭ-моделей низкочастотной динамической схемы 

проводится модальный анализ и определяются частоты и формы собственных 

колебаний. Адекватность КЭ-моделей проверяется экспериментальными 

исследованиями с применением системы обезвешивания для воспроизведения 

условий, идентичным условиям полета. По результатам испытаний проводится 

корректировка КЭ-моделей - преобразуя исходную матрицу жёсткости посредством 

добавления членов матрицы жёсткости корректирующей КЭ-модели и приведённых 

жёсткостей модели системы обезвешивания, минимизируется разница между 

целевыми характеристиками реальной конструкции и расчётной модели. Удалив из 

динамической схемы систему обезвешивания, корректированная модель становится 

полностью пригодной [27] для дальнейшей отработки алгоритмов управления КА на 

системе (динамической схеме), максимально приближенной к реальной. 
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