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Введение
Колебания конструкции крупногабарит-

ных космических аппаратов (КА) могут ока-
зывать существенное влияние на их про-
странственное движение в режимах началь-
ной ориентации на Солнце и Землю (РНОС
и РНОЗ), которые выполняются последова-
тельно после завершения режима начально-
го успокоения [1]. Широтно-импульсная мо-
дуляция (ШИМ) управления реактивными
двигателями (РД) в этих режимах имеет из-
вестные преимущества (например, в отноше-
нии затрат топлива) и применяется на мно-
гих КА. Спутник связи SESAT (Siberia Europe
SATellite) с крупногабаритными панелями
солнечных батарей (СБ) (рис. 1, [2]) разрабо-
тан НПО ПМ им. акад. М.Ф. Решетнева, вы-
веден на геостационарную орбиту в апреле
2000 г. и успешно решает целевые задачи.
При полете этого спутника была эксперимен-
тально установлена квазимонотонная ампли-
тудная зависимость декремента колебаний
панелей СБ. Поэтому проблема нелинейного
анализа динамики конструкции КА данного
класса с малым декрементом колебаний па-
нелей СБ в режимах начальной ориентации
на Солнце и Землю является актуальной.

Системы координат
Инерциальные системы координат (СК),

используемые для описания движения цент-
ра масс (ЦМ) и  углового движения КА:
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I
e ZYXOI  – инерциальная геоцен-

трическая экваториальная СК (ИСК) с нача-
лом в центре Земли O , осью X e

I , направ-
ленной в точку весеннего равноденствия  ,
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и осью Ze
I , направленной на Северный по-

люс мира PN  по оси суточного вращения Зем-
ли, рис. 1;
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ssS ZYXOI  – инерциальная солнечно-

эклиптическая СК с началом в центре Солн-
ца O s , осью X s

I  также направленной в точкуу
  и  осями Ys

I  и Z s
I , которые получаютсятся

поворотом соответствующих осей Ye
I  и  Z e

I

на угол  e  относительно оси X ( Xe
I

s
I ) , при-

чем  угол  e  между  плоскостями  Земногоо
экватора  X  O Ye

I
e
I

   и  эклиптики  X  O Ys
I

s s
I

равен   0, 41015234 рад  ( 23 27o /  ), рис. 1.
Положение плоскости  орбиты КА оп-

ределяется долготой восходящего узла o  и
наклонением oi , положение ЦМ КА на эллип-
тической орбите с большой полуосью oa  и
эксцентриситетом oe  – радиусом-векторомм

)(o tr  и истинной аномалией )(o t , отсчиты-
ваемой от перигелия орбиты  ,  который
находится на угловом расстоянии   от ее
восходящего узла в направлении движении
ЦМ, рис. 2. Орбита КА считается известной,

 ,,,, oooo eai  – известные константы либо
функции времени, как и момент времени про-
хождения ЦМ О перигея орбиты t . Истин-
ная аномалия )(o t  связана с аргументомм
широты )()( οo ttu    и точно определя-
ется в функции времени t  как решение не-
линейного  дифференциального уравнения

3/2
o

2
oο

1/2
oo /))(cos1()( ptet   ,     (1)

где  o  – гравитационный  параметр Земли,
)1( οοο

2eap   – фокальный параметр орби-
ты. Текущий радиус орбиты )(ο tr  определя-
ется соотношением

 ))(cos1/()( οοοο teptr  .
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Орбитальная система координат
(ОСК) ooo zyxO (базис O ) вводится на
рис. 2. Стандартно вводятся также связ-
ная система координат (ССК) xyzO  и свя-
занный базис }{ ibB  , составленный из
ортов zyxii ,,313,2,1, b , направлен-
ных по  соответствующим осям ССК

xyzO . Здесь и далее символ }{  обознача-
ет вектор-столбец.

Кинематика и модели
ортов внешних ориентиров
При традиционном обозначении i][

для матрицы элементарного поворота право-
го ортогонального базиса относительно i -ой
оси на угол  , а именно
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Орт  se ( с м .  р ис .  1 ) ,  в  пр о е кц ия х
н а  о с и  О С К  о б о з н а ч а е м ы й   к а к

}(t)e ,(t)e ,)(e{)( oooo
szsysxs tt e ,   и м е ет   в и д

}0,0,1{)]([][)( 3s1
o
I

o tts  eTe ,       (2)
где 3o1o3o

o
I ][][)]([  ituT  – матрица направ-

ляющих косинусов координатного перехода из
базиса I  (нижний индекс) в базис O (верх-
ний индекс матрицы); астрономическая дол-
гота Солнца )()( 0

0 ttt sss  ,  s
0

s 0 ( )t ,
см. рис. 2,  0t  –  некоторый начальный момент

времени,  s – средняя угловая скорость годо-
вого обращения Земли вокруг Солнца,
 s    7 2921158 10 5 1, c .

При последовательности 231 }{}{}{ 
углов поворота рыскания  ,  крена      и
тангажа   ССК  относительно ОСК матрица
направляющих косинусов  Tb

o   координатно-
го перехода от  базиса O  к базису B  вычис-
ляется по формуле

  13232
b
o ][][][,,}]t[{  tttT 1ij ,      (3)

где ][  – обозначение строки,  здесь  с компо-
нентами  в  виде векторов-столбцов }{j ijtt .
Наряду с кинематическими параметрами ори-
ентации ССК  относительно ОСК в виде уг-
лов Эйлера-Крылова  ,,  и матрицы на-
правляющих косинусов Tb

o , имеющих очевид-
ный геометрический смысл, в дальнейших
расчетах используется нормированный кватер-
нион ,),( οo

0
o    с векторной частью

)3,2,1,( oo  ii , также однозначно опреде-
ляющий ориентацию базиса B  относительно
базиса O . Вектор абсолютной угловой скоро-
сти ОСК ο   относительно инерциальной СК
I  в проекциях на оси базиса O  имеет пред-д-

ставление },0,0{ o
o
o  , причем на круговой

орбите },0,0{ o
o
o

o
o   . При  векторе  абсо-

лютной угловой скорости ССК  , определен-
ном в базисе B  в виде вектора-столбца

},,{ zyx  , решение  кинематическогоо
уравнения  с символом  ( )  кватернионногоо
умножения

  )( ooo
2
1o   

           (4)
для кватерниона   определяет ориентацию
базиса B  относительно ОСК O  без какого-о-
либо вырождения, в отличии от кинематичес-

Рис. 1. Инерциальные СК Рис. 2. Орбитальная СК
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ких соотношений для углов Эйлера-Крыло-
ва в используемой последовательности  по-
воротов

  cossinsincossin( o xz

;cos/)sinsin)cossin(( o   xzy  (5)
,cossincos o  


xz

и при  4 (минимально-избыточном  числе)
скалярных  кинематических  параметрах, свя-
занных единственным условием нормиров-
ки, в отличии от 9  элементов матрицы на-
правляющих косинусов b

oT  с шестью усло-
виями ортогональности. Элементы матрица

b
oT  выражаются по известным явным соот-

ношениям через компоненты кватерниона
o , которые вычисляются в явном виде по

значениям углов Эйлера-Крылова  ,,  в
указанной выше последовательности как

             3213210 sssccc  ;
2312311 sscccs   ;

2312312 sssscc  ; 2312313 scscsc  ,
где );2/(cosc  ii  );2/(sins  ii  1 ;

2 ; 3 . Это позволяет легко опреде-
лить начальные условия для интегрирования
кватернионного кинематического уравнения
(4) с соблюдением условий нормировки и
однозначно определить текущую ориента-
цию ССК относительно ОСК. Решение  ки-
нематического уравнения   

2
1   для

кватерниона   определяет ориентацию ба-
зиса B  относительно инерциального базисаа
I также без каких-либо сингулярностей.

Направления ортов 
se  и o

re  в  проекциях  на
оси ССК  вычисляются по  соотношению

 1312111
b
o

o
r }0,0,1{ t,t,t tTe . При этом ортт

направления  S   из ЦМ  КА  на Солнце  опре-
деляется  как  s= eS  ,  а  орт  направления
E  на  центр Земли –  как   r= eE  ,  рис. 2.

Моделирование движения
деформируемой конструкции КА
Для получения приближенных моделей

движения упругих КА используется метод
конечных элементов, представляющий собой
локализованный метод предполагаемых
форм колебаний. Применяемый здесь подход
заключается в представлении упругих коле-
баний элементов конструкции КА в виде ко-
нечного числа тонов. При этом вычисляются
матрицы коэффициентов взаимовлияния дви-
жений всех подконструкций КА как абсолют-
но твердых тел, включая корпус КА, так и

деформируемых тел. Собственные формы и
парциальные частоты колебаний каждой па-
нели СБ КА Sesat рассчитаны с учетом

10qn  низших тонов в стандартной норми-
ровке, значения парциальных частот колеба-
ний панелей представлены в [1,2]

Модель динамики углового движения
КА с упругими неподвижными панелями СБ,
составленная  при упрощающих предполо-
жениях [2], имеет  вид
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Здесь },{ 21 qqq  – вектор обобщенных
координат упругих колебаний панелей СБ,
где qn

k Rq  , k=1, 2 – вектор обобщенных ко-
ординат упругих колебаний k-й панели СБ;

}{ q
2

q
1

q , FFF   – вектор-столбец обобщен-
ных сил, соответствующих колебаниям
панелей СБ, где kkkkk qqF   )/(q ;
диагональная матрица }diag{ ksk   со-
ставлена из парциальных частот

q
sk ns 1,Ω  и   – логарифмический дек-

ремент колебаний панелей СБ, матрица
собственного демпфирования )/( D ,
причем  матрицы }diag{ 21   ,

W ; qDHJG )(  )( q    – векторор
кинетического момента (КМ) упругого КА
с гироскопическим стабилизатором (ГС),
где H  – вектор собственного кинетическо-
го момента ГС, причем вектор 0H   в ре-
жимах наведении КА на Солнце и Землю;

s
o

g
oo MMM   – суммарный вектор возму-

щающих моментов относительно полюса
О, где g

oM – вектор гравитационного момен-
та и s

oM – вектор момента возмущающих сил
солнечного давления, остальные внешние
возмущающие моменты на геостационарной
орбите пренебрежимо малы; od

oM – вектор мо-
ментов двигательной установки ориентации
(ДУО). Прямоугольная матрица ) (q D  инер-
ционного взаимовлияния движений панелей
СБ и корпуса КА представляется матрицей-
строкой ])(,)([)( q

2
q
1

qq  DDDD , при-
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чем структура матриц q
1D  и q

2D  инерцион-
ного влияния упругих панелей СБ такова:

- матрица },,{ q
3

q
2

q
1

q
kkkk DDDD   представ-

ляется столбцом, составленным из строк,
- q

jkD  – строки  матриц  влияния, 3,2,1j
– номер строки; 2,1k –  номер панели.

Тензор инерции КА J  в полюсе O при
произвольном положении панелей СБ, опре-
деляемом углом  , вычисляется по формуле

) (2) ( po=   JJJJ , причем тензор инер-
ции ) (p J  каждой панели СБ рассчитывает-
ся по соотношениям
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)(J ;

p
y

p
x

pd
xy JJJ  ;  cosC ;  sinS ,

где 2/3  для положения панелей СБ при
завершении режима успокоения, когда спут-
ник вращается в ИСК с вектором угловой ско-
рости c  , где },,{ c

z
c
y

c
x

c   – вектор-
столбец, составленный из командных угло-
вых скоростей по осям ССК xyzO . Для
спутника Sesat принято 0c

z
c
x   o/с;

2.0c
y   o/с , поиск направления на Солнце

осуществляется вращением КА относитель-
но оси yO  ССК.

Модели компонентов
системы ориентации
Приборный состав системы управления

ориентацией КА в РНОС и РНОС состоит из
ДУО на основе шести термокаталитических
реактивных двигателей (РД) с широтно-им-
пульсной модуляцией (ШИМ) тяги, приборов
ориентации на Солнце (ПОС) и Землю (ПОЗ),
блока трех одноосных датчиков угловой ско-
рости (ДУС), а также БЦВМ, реализующей
алгоритмы фильтрации дискретных измере-
ний и цифрового управления.

Математические модели ДУО и блока
ДУС подробно представлены в [1,2], поэто-
му здесь приводятся только необходимые со-
отношения. Модель ШИМ нормированного
сигнала )(Pn d

kt,τ  включения РД принята в
виде
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Здесь }1,0{ ),(Pn d
kt , )0,1,2...[N0 k  –

сигнал включения реактивного двигателя,
)[t d

kkk t,t  , )( k
dd

k t  – длительность
включения; k  – командный входной сигнал,
поступающий в моменты времени uTktk  , где

uT  – период управления. Изменение нормиро-
ванной тяги )(Pn

d t  каждого РД с учетом времен-
нуго запаздывания Td

zu  описывается дифферен-
циальным уравнением ) ,T(PPPT d

zu
nn

d
n
d

d d
kt   с

начальным условием 0P 0
n
d )(t , где dT – посто-о-

янная времени, причем dd TT  , если 1Pn  ;
иначе dd TT  . Для последовательности коман-
дных импульсов )(P dn

kt,  с длительностями d
k

на полуинтервалах времени ),[ 1 kk ttt  началь-
ные условия для этого уравнения в моменты вре-
мени Td

zu ktt  и dd
zuT kktt   получаютсяся

“припасовыванием” по непрерывности решения
)(tn

dP .
Каждому j-му РД jD , 61j , сопостав-

ляется вектор текущей реактивной тяги
jjj tt pP  )(PP)( n

d
m  с фиксированным ортомм

jp  и началом в точке dO j , где mP  – одинако-о-
вое для всех РД значение текущей максималь-
ной тяги. Расположение точки dO j  относи-
тельно полюса O  определяется радиусом-
вектором j . Управляющие моменты ДУОО
относительно осей yx O,O и zO  ССК созда-
ются парами РД )D,(D 21 , )D,(D 43  и

)D,(D 65  соответственно, причем РД с нечет-
ным номером в i-ой паре создает управляю-
щий момент положительного знака относи-
тельно соответствующей i-ой оси, zyxi ,, .
Логика  формирования команд jk  включе-
ния каждого j-го РД в составе ДУО учитыва-
ет знак командного входного сигнала ikv  по
соответствующему каналу управления

zyxi ,,  и для значений индекса N0k  опи-
сывается следующим алгоритмом:

|v| ikik  ; ikik vignss  ; zyxi ,, ;
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Вектор управляющего момента οd
οM ,

формируемого ДУО относительно полюса О,
в проекциях на оси ССК вычисляется по
формуле
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οd
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οd
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οd
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ο }M,M,M{

j
jj PM  .     (7)

Используются обозначения mM i  для мак-
симальных значений модулей моментов ДУО по
каналам управления  и  стандартные функции:

  ограничения
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Sats ;

  релейная гистерезисная функция об-
щего вида









bx0

bx)x(sign
))x(,,b,(Relh

t
ta

}1,0,1{))(x,,b,( 0  ataRelh
  функция “генерации” импульсов дли-

тельностью uT , начиная с момента kt :









1kk

kkk
kk 0

x
)x,,Puls(

ttt
ttt

t

  функция фиксации сигнала на перио-
де Tu : )x,T,()x,(T kuku ktPulsZh  ;

  функция квантования по уровню
]5,0)/([E),( xaxaxay signQntr  , где a  –

шаг дискретизации и ][E  – символ целой
части числа ][ .

Применяются также стандартные обо-
значения для значений скалярного дискрет-
ного сигнала kkt y)(y   и sst y)(y   соответ-
ственно в моменты времени uTktk   и в крат-
ные им моменты времени qTsts   с периодомм
измерения Tq , причем кратность n T Tq u q /
– целое положительное число, где целые чис-
ла 0Nk,s .

Модель блока измерителей скорости
(БИС) корпуса КА })(,)(,)({)( zyx tttt 
представляет совокупность трех однотипных
каналов измерения угловой скорости

z,y,x,)(  iti  одноосными ДУС, каждый из
них описывается  соотношениями

)()()(T ssω ttt  ;
)+)(,k,Sats(b)( bsωωse  tt ;

n
ss

se
s )(  t ; ),Qntr(d σ

s
ωd

s  ,
где Tq  – период квантования измеряемогоо
сигнала по времени, d

sω – дискретный выход-
ной сигнал и все параметры описаны в [2].

Выходными сигналами оптико-элект-
ронного ПОС являются  признак наличия
Солнца  sN  в его поле зрения  и  сферичес-
кие угловые координаты  ss  ,  орта S  на-
правления на Солнце относительно орта b1
(оси xO ) ССК.  Рабочее поле зрения ПОСС
составляет 1842 SA  в плоскости ss COB  и

642 SB  в плоскости ss BOA  – см. рис. 3, гдеде
представлена привязка приборных осей ПОС
к осям ССК и cвязь углов s  и  s , опреде-
ляющих  положение орта S  в приборной СК,
с  углами  s s, .

В моменты времени s
zs T-stt   по значени-

ям проекций орта  })(,)(,)({)( tststst zyxS  в
базисе B  вычисляются угловые координаты

ss  , этого вектора в приборной СК, признак
наличия Солнца sN в поле зрения ПОС, и далее
в дискретные моменты времени qs T st  фор-
мируются дискретные значения измеренных
углов dd , ssss  с учетом методических погрешно-
стей, дискретного шума измерения и дискрети-
зации сигналов по уровню:

Рис. 3. Схема ПОС
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Здесь ssxxxx xtxbntn  ,)),(,,,(Nh)( 0 ,
релейная гистерезисная характеристика на-
личия ориентира

  |)|,,,(Relh1),,,(Nh xbaxba 
 графически представлена на рис. 4; b

s
b
s   –

квазипостоянные погрешности ПОС, обус-
ловленные неточностью привязки приборной
СК к ССК; n

ss
n
ss   – дискретные шумы изме-

рения, которые считаются гауссовскими не-
зависимыми стохастическими  процессами с
нулевым математическим ожиданием и сред-
неквадратическим отклонением s ;

sddd ss    –  шаг квантования выходных
сигналов  по уровню.

Прибор ориентации на Землю (ПОЗ)
предназначен для определения отклонения
оси минус xO  ССК по углам тангажа и кре-
на от направления на центр Земли.  Приня-
тая математическая модель описывает фор-
мирование выходных дискретных сигналов
ПОЗ dd , ss   об углах отклонения КА по тан-
гажу и крену  и признак наличия Земли eN  в
поле зрения прибора.

Схема привязки приборной СК ПОЗ к
ССК представлена на рис. 5. В моменты вре-
мени e

zs T-t st  по значениям проекций ортаа
})(,)(,)({)( tetetet zyxE  в  базисе B  вычис-

ляются угловые координаты ee  ,  этого век-
тора  в  приборной СК, признак  наличия Зем-
ли eN  в поле  зрения ПОЗ, и в моменты вре-
мени qs Tst   формируются значения
измеренных углов dd , ss   с учетом методичес-
ких погрешностей, дискретного шума изме-
рения, ограничения и дискретизации сигна-

лов по уровню:

);()()(NN

));(/)((arctg)(
));(arcsin()(

ee
ssssss

sxsyee

szee

tntnt

tetet
tet









eexxxx xtxbntn  ,)),(,,,(Nh)( 0

;N)t()(t

;N)t()(t
e
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s





ses
s
s

s
s

e
sses

s
s

s

 xxxxax n
s

bs
s

xxd
s ,)),Sat(,Qntr(d .

Здесь  b b  – квазипостоянные погреш-
ности ПОС, обусловленные как неточностью
привязки приборной СК к ССК, так и дрей-
фом точки отсчета статической характерис-
тики из-за несферичности Земли;  s

n
s
n  –

дискретные шумы измерения, которые счи-
таются гауссовскими независимыми стохас-
тическими процессами с нулевым математи-
ческим ожиданием и среднеквадратическим
отклонением e ;  aa ,  – уровни ограниче-
ния выходных сигналов; eddd     – шаг
квантования выходных сигналов  по уровню.

Дискретные алгоритмы
фильтрации и управления
Оператор осреднения с одинаковыми

весами только nq  последних измерений sy
сигнала с получением оценки yk , оптималь-
ной по методу наименьших квадратов, назы-
ваемый обычно алгоритмом осреднения ко-
ординаты (АОК), имеет  описание

q
1n

n/)()(MS
q





k

ks
ssk yyy  ;Рис. 4. Характеристика наличия ориентира

Рис. 5. Схема ПОЗ
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n T Tq u q / ; 0q N,]/nE[  k,ssk .
Для КА Sesat  принято c1Tq   и

c4Tu  , поэтому здесь кратность периодов
nq  4 . АОК используется для многократной
дискретной фильтрации выходных дискрет-
ных сигналов d

si  БИС, dd , ssss   ПОС и dd , ss 
ПОЗ:

z,y,x,)(MS d  isiik ;

)(MS d
sssk   ; )(MS d

sssk  ;            (8)

)(MS d
sk   ; )(MS d

sk  .
В РНОС на спутнике Sesat используется

канальный алгоритм формирования дискрет-
ных  команд ikv  включения пар РД в составее
ДУО:

по каналу тангажа
)),Sat((kv 3p zkz

z
sk

p
zzk kck   ,     (9)

где
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;)||(&)||(1

N
ynyksnsk

ynyksnsks
n

pk  – коэффициент компенсации вариации
тяги РД, см. [1,2], k p

z  и k z
  – коэффициенты

усиления,   127S
c
s  – командное зна-

чение угла ориентации КА относительно орта
S , рис. 3,  3 sn , 1yn  угл. мин/с  и 3c  –
некоторая константа;

по каналу крена
),N,,(v )( 2221 yky

y
sk

s
s

p
ypyk kcckk   ,  (10)

где

 








;0N
;1N),(Sat

,N,, s

s
s

s b
xa

xba

sksk
c
s

y
sk  cos ; k p

y   и  k y
   – коэффици-

енты усиления, s
c  0   –  командное значение

угла  крена и 2221,cc  – некоторые константы;
по каналу рыскания

)),Sat((kv 1p xkx
x
sk

p
xxk kck   ,  (11)

где










 



,0N))T(,Sat(

;1Nsin

0
1

s
k

j
uxk

s
sksk

c
s

x
sk c

k p
x  и  k x

  – коэффициенты усиления, c
s  –

постоянное командное значение угла  рыска-
ния и 1c  – ограничение сигнала по модулю.

С целью наведения КА на Солнце по
кратчайшему пути после попадания Солнца
в поле зрения ПОС (т.е. при 1N s ) предла-
гается дискретный векторный алгоритм уп-
равления. Согласно этому алгоритму снача-
ла формируется предварительный дискрет-
ный сигнал

3,2,1,,), (v~   zyxikpkk ikiik
p
ipik , (12)

 где при постоянном векторе sb  требуемогоо
положения орта направления на Солнце в
ССК и обозначениях zyxists issi ,,,)(  ;

)(MS isik ss  ; }{ ikk sS  компоненты ikp  век-ек-
тора },,{ 321 kkkk pppp  вычисляются по со-
отношению k

s
k Sbp  . Далее вычисляется

значение ),,|,v~max(|v~ zyxiik
m
ik   и при ус-

ловии u
m
ik Tv~   результирующие дискретные

команды включения ДУО по каналам приво-
дятся к масштабу максимальной длительно-
сти работы РД на такте управления по про-
стой формуле

zyxim
ikikuik ,,,v~/v~Tv  .         (13)

В РНОЗ дискретное управление zkv  по
каналу тангажа формируется в соответствии с
алгоритмом управления (9) по этому каналу в
РНОС. Одновременно ПОЗ при наличии   Зем-
ли в его поле зрения (т.е. при  1N e ) выдает
дискретные  сигналы d

s  и d
s , которые после

осреднения с помощью АОК принимают в мо-
менты времени kt  значения k , k  (8). При
выполнении условия )1||(&)1||( o

k
o

k 
координата sk  в (9) заменяется на координатуу

k . Алгоритм управления по каналу крена в
этом режиме  имеет вид

),N,(k )( 2p yky
y
ek

e
e

p
yyk kckv   ,  (14)

где k
c
k

y
ek   ;

      








;0N
;1N

,N, e

e
e

e b
x

xb

k p
y  и k y

  – коэффициенты усиления; 0c
k  –

командный сигнал по углу крена и 2c  –поис-
ковая уставка. Наконец, алгоритм управления
по каналу рыскания в РНОЗ представляется
соотношением

)),Sat((k 11p xkx
x
sk

p
xxk kckv   ,   (15)

где
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k p
x  и k x

  –  коэффициенты усиле-
ния; )sin)((arcsin(sin eks

o
sk t   – команд-

ный сигнал на отработку солнечного склоне-
ния; )(ts   – астрономическая долгота Солн-
ца, см. рис. 1;  s

c   – командное значение угла
рыскания; параметр 1s

o  угл. мин/с; 11c , 12c
–  соответственно ограничение сигнала по
модулю и поисковая  уставка.

Динамические свойства
упругого объекта
Выполняя линеаризацию простран-

ственной упругой модели КА (6) при посто-
янном значении  вектора H  КМ ГС, совпа-
дающего по направлению с ортом b3  ССК
относительно некоторого состояния КА в
инерциальном базисе при произвольном век-
торе вращения КА c , do

oMM  , 0qq    и
векторе невязки c   по угловой ско-
рости КА получаем линейную непрерывную
модель.

В РНОС вектор кинетического момента
ГС 0H   и поисковое движение для захватаа
Солнца ПОС выполняется относительно оси

yO  ССК, т.е. вектор ,0}{0, cc
y , гдеде

 2,0c y
o/c. При практически диагональномм

тензоре инерции КА с панелями СБ в парко-
вом положении движение КА по каналу кре-
на отделяется от взаимосвязанных  движений

по каналам рыскания  и тангажа. Отсюда
следует, что влияние упругости  конструкции
КА по каналу крена  в РНОС будет точно та-
ким же, как и в режиме успокоения, причем
частотные характеристики по каналам рыс-
кания и тангажа будут изменяться только в
их низкочастотной части за счет  гироскопи-
ческой взаимосвязи каналов поисковой угло-
вой скоростью c

y =0,2 o/c=0,0035р/с  враще-
ния спутника относительно оси крена. В ре-
жиме поиска Земли уже все три канала
взаимосвязаны поисковой угловой скорос-
тью, что четко проявляется на частотных ха-
рактеристиках каналов. Также как и в РНОС,
при заданном значении командной угловой
скорости поиска Земли завязка каналов в
РНОЗ является слабой , поэтому вполне обо-
снованно можно автономно проводить пара-
метрический синтез  дискретных алгоритмов
управления по отдельным каналам при наве-
дении КА как на Солнце, так и на Землю.

В режиме предварительной ориентации
на Землю, который реализуется после завер-
шения РНОЗ, выполняется разгон ротора ГС
[3] до величины его КМ Н = 85 Нмс. Для ана-
лиза собственных динамических свойств уп-
ругого КА, как непрерывного объекта управ-
ления, при разгоне ротора ГС в этом режиме
были построены частотные характеристики
по каналам для трех фиксированных значе-
ний модуля КМ в парковом состоянии ГС. В
качестве примера на рис. 6 представлена ло-
гарифмическая частотная характеристика по
каналу рыскания. Здесь явно видно, что при
наличии КМ ротора ГС появляется дополни-
тельный резонансный пик, соответствующий

Рис. 6. Канал рыскания: a) H=0; b) H =40 Нмс;  c) H =85 Нмс



821

Механика и машиностроение

нутационным колебаниям КА из-за наличия
собственного кинетического ГС. Этот резо-
нансный пик последовательно сдвигается
вправо с возрастанием значения КМ H, как
параметра. Тем не менее, при номинальном
значении H= 85 Hмс среднечастотный учас-
ток имеет наклон 40 dB/dek, что вполне со-
ответствует условиям автономного парамет-
рического синтеза дискретных алгоритмов
управления по отдельным каналам также и в
этом режиме.

Анализ устойчивости
дискретных моделей каналов
Если не учитывать запаздывание при

измерении и дискретную фильтрацию, вы-
полняемую АОК, то при векторе состояния

},{ kkk x  упрощенная нелинейная дис-
кретная модель любого канала имеет вид

)v,Sat(T))((1 kukddkdk  bbxAx , (16)
где

kdk xKv ; ][  kkdK ;
 |)v|,Sat(T kuk 

и при JdJ /Mm  использованы обозначения

     









10
T1 u

dA ; 









1
Tu

Jd db ;

            









0
)( k

Jkd db .

Введем обозначения   kd J1 ;

ukk T  ; 2/1   JdC ;

 2/T4)2/(  
 JuJ dkdS

при условиях 10   и Ju dk /T2  .
Асимптотическая устойчивость положения
равновесия 0kx  нелинейной дискретной
модели (16) доказывается с помощью диск-
ретной функции Ляпунова

2/1)()( T

kkkk vv Vxxx   ; 1)( T  TTV ,  (17)
где матрица

















SC
SC uu

1
TT

T

составлена из собственных векторов матри-
цы dddd KbAA o  замкнутой линейной
дискретной системы для ее собственных зна-
чений )(2,1   jSCz , 1j . Перваяая
разность такой функции Ляпунова в силу си-
стемы (16) удовлетворяет неравенству

kkkk vbvavv 22
1  , где постоянные по-

ложительные параметры a  и b  появляютсяся
в процессе мажорирования. Используя дан-
ный результат, несложно рассчитать положи-
тельные значения коэффициентов  kk , , а,
следовательно, значения коэффициентов p

ik
и 

ik  в законах управления (9) – (15), при ко-
торых будет обеспечена не только асимпто-
тическая устойчивость каждого канала в со-
ответствующем режиме, но и приемлемые
показатели качества как переходного процес-
са, так и точностные  характеристики.

Параметрический синтез
дискретных алгоритмов
управления
Окончательный параметрический синтез

алгоритмов управления слабо демпфирован-
ным спутником (декремент упругих колеба-
ний панелей СБ 005.0 ) выполнен на ос-
нове тщательного имитационного моделиро-
вания в среде Matlab.

На рис. 7 - 9 представлены процессы на-
ведения КА на Солнце с применением ка-
нального дискретного алгоритма управления
при захвате Солнца ПОС  в начальный мо-
мент времени с условиями  s = 98o, s =31o.
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Рис. 7. Угловые скорости в РНОС при канальном алгоритме управления
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Выполненные численные исследования по-
казали вполне приемлемое влияние упругих
колебаний панелей СБ, рис. 9. При тех же
параметрах и начальных условиях эффектив-
ность применения векторного дискретного
алгоритма управления демонстрируется на
рис. 10: условие окончания РНОС для век-
торного алгоритма выполняется на  303 сек
раньше. Обоснован также выбор параметров
дискретных алгоритмов широтно-импульсно-
го управления РД слабо демпфированным КА
Sesat в РНОЗ (рис. 11) и  в режиме предвари-

тельной ориентации на Землю с выполнени-
ем разгона  ротора силового гироскопичес-
кого стабилизатора.

Заключение
Рассмотрены основные проблемы коле-

баний слабо демпфированной конструкции
космического аппарата при дискретных ал-
горитмах широтно-импульсного управления
РД в режимах наведения на Солнце и Землю,
а также в режиме предварительной ориента-
ции на Землю с  разгоном  ротора силового

Рис. 10. Угловые скорости в РНОС при векторном  алгоритме управления
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Рис. 8. Углы в РНОС при канальном алгоритме управления

Рис. 9. Упругие колебания первой панели СБ  при канальном алгоритме управления
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гироскопического стабилизатора. Выполнен
анализ устойчивости процессов управления
с применением  метода функций Ляпунова.
В среде Matlab создано программное обеспе-
чение, с помощью которого выполнен окон-
чательный параметрический синтез дискрет-
ных алгоритмов управления ДУО во всех ука-
занных режимах, представлены некоторые
численные результаты.
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Рис. 11. Угловые скорости КА в РНОЗ

ANALYSIS  OF  THE  SATELLITE  STRUCTURE  OSCILLATIONS
AT  GUIDANCE  ON  THE  SUN  AND  THE  EARTH

WITH  WIDTH-PULSE  MODULATION  OF  JET  ENGINES
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Original methods for analysis of the spacecraft weak damping structure oscillations and for designing
the spacecraft  attitude control system wit width-pulse modulation of jet engines at initial modes, are
presented.
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