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АВИАЦИОННАЯ И РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА

ВВЕДЕНИЕ

Рассматривается спутник землеобзора на 
солнечно-синхронной орбите (ССО) высотой 
от 700 до 1000 км. При возникновении аварий-
ной ситуации в системе управления ориента-
цией (СУО) космического аппарата (КА), когда 
ее ресурсы не позволяют выполнить бортовую 
диагностику состояния и автоматическое вос-
становление работоспособности с помощью ре-
конфигурации контура управления, формирует-
ся команда перехода СУО в энергосберегающий 
аварийный режим (АР). Рассматриваются во-
просы цифрового управления магнитным при-
водом на всех этапах перехода СУО спутника в 
аварийный режим и последующего длительного 
поддержание этого режима, а также результаты 
исследовании разработанных алгоритмов с по-
мощью компьютерной  имитации.

МАТЕМАТИЧЕСКИЕ МОДЕЛИ

Инерциальными системами координат 
(ИСК), используемыми для описания перемеще-
ния центра масс (ЦМ) и углового движения КА, 
являются геоцентрическая экваториальная си-
стема координат (СК) )( III

eee ZYXOI  и  солнеч-
но-эклиптическая СК  )( III

sssss ZYXOI . 

Начало ИСК I  расположено в центре Земли 
O , ось I

eX  направлена в точку весеннего равно-
денствия  , а ось I

eZ  – на Северный полюс мира 

NP  по оси суточного вращения Земли с угловой 
скоростью e . Принимается фундаментальная 
ИСК J2000.0  эпохи oT , которая соответствует 
эпохе фундаментального звездного каталога 
FK5 для юлианской даты 0.2451545)T(JD o  .

ИСК sI  имеет начало в центре Солнца O s  , 
ее ось I

sX  также направлена в точку  , а оси 
I

sY  и I

sZ  получаются поворотом соответствую-
щих осей I

eY , I

e Z  на угол e  относительно оси 
)II

se X(X . Угол e  между плоскостями земного 
экватора II

ee YO X   и эклиптики II

sss YO X  равен 
0.41015234 рад (23.44 град),  рис. 1. В ИСК I  орт 

se  направления из центра Солнца к центру Зем-
ли имеет вид }0,0,1{)]([][)( 3s1s

I tt  ee , где 
)()( 0s

0
ss ttt  , )( 0s

0
s t , 0t  – некоторый 
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Рис. 1. Инерциальные СК
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фотоэлементов панелей СБ, ось ppO z и орт 3p  
совпадают по направлению соответственно с 
осью zO  и ортом 3b  ССК, а ось ppxO  дополняет 
РСК до правой ортогональной. Угловое положе-
ние панелей СБ относительно ССК определяется 
углом p  их поворота вокруг оси zO  ССК. В 
парковом положении панелей СБ на корпусе КА 
угол 0p  , при этом направления осей РСК и 
ССК совпадают.

При составлении модели движения спутни-
ка начало ССК (точка O ) считается полюсом, 
который совпадает с ЦМ КА при недеформиро-
ванном состоянии его конструкции. Кинемати-
ческие соотношения для кватерниона   и век-
тора МПР   имеют вид

ωω/ΛΛ = ;

 
   ,2

1
2
1

4
1 )1( 2      (1)

соответственно, динамика углового движения 
КА описывается  уравнением

gmp)( MMMKJ   .     (2)

Здесь )( JK  – вектор кинетического 
момента (КМ) КА; }{ i  – вектор абсолют-
ной угловой скорости КА, представленный в ССК 

xyzO ; ) (2) ( po=   JJJ  – тензор инерции 
КА при произвольном положении панелей СБ, 
при этом изменяемая часть тензора инерции 
каждой панели СБ в ССК представляется в виде

+
+

=γ CSSC
SCSC

,

 
где  p

xJ , p
yJ  и p

zJ  – собственные моменты инерции 
каждой панели в ее ЦМ и J J Jxy

pd
x
p

y
p  ; столбец 

γ−γω+ω−ω−

γω−ω−ω

γγ

γγ=

 
представляет вектор момента инерционно-
гироскопических сил из-за подвижности двух 
панелей СБ; }{ mm

imM  – вектор управляю-
щего механического момента магнитного при-
вода (МП) и вектор гравитационного момента 

22
3

ïe
gg  )()/3(}{ oJoM  rmi , где e  – 

геоцентрическая гравитационная постоянная и 
орт 2o  представлен  в  ССК. Вектор управляю-
щего механического момента МП формируется 
по формуле B LM }{ mm

im , где вектор 
электромагнитного момента (ЭММ) }{ ilL  с 
ограниченными компонентами  ml|| il  и век-
тор индукции магнитного поля Земли B  с ор-
том b  определены в ССК.

Бортовая навигационная система (БНС) с 
применением аппаратуры спутниковой нави-

гации на основе обработки сигналов спутни-
ковых навигационных систем ГЛОНАСС/GPS  
формирует в моменты времени pll Ttt 1   , 

)0,1,2,3...[N0 l  измеренные в ГСК eE  с 
периодом pT  значения как векторов располо-
жения и скорости  поступательного движения 
ЦМ КА, так и кватерниона ориентации  КА [1]. 
Измерения этих переменных преобразуются в 
их значения относительно ИСК I  по явным 
аналитическим соотношениям. При определе-
нии ортов oo

o / rrr   и oo
o / vvv   положение 

ортов 1o , 2o  и 3o  ОСК O  в ИСК I  вычисляется 
на борту КА по алгоритму

||/)( oooo
3 vrvro  ; o

2 ro  ; 231 ooo  . 
Будем считать, что в моменты времени st  с 

периодом qT , qs1s Ttt  , 0Ns  с помощью 
магнитометра (ММ)  измеряется вектор индук-
ции МПЗ bB B , а в моменты времени rt  с пе-
риодом m

uT , m
1 urr Ttt  , 0Nr  формируется  

цифровое управление МП, когда значения ком-
понентов вектора  ЭММ }{ ilL  фиксируются 

),[ 1 rr ttt .  

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

При возникновении команды перехода в 
энергосберегающий аварийный режим панели 
СБ приводятся в парковое положение, отклю-
чается электропитание электромеханических 
и реактивных приводов, выключается бесплат-
форменная инерциальная навигационная си-
стема (БИНС) и некоторые другие потребители  
бортовой электроэнергии, а СУО переходит в ре-
жим успокоения  – остановки вращения корпуса 
КА в ИСК I  с помощью цифрового управления 
магнитным приводом [2,3]. При выполнении ус-
ловия   град/с для модуля  
вектора угловой скорости   произвольного на-
правления в некоторый момент времени itt   
начинается переход СУО в АР, где цифровое 
управление МП выполняется только при движе-
нии КА по части ССО, освещенной Солнцем. 

В используемой  концепции такого перехода 
с применением БНС, ММ и МП предусмотрено 
три этапа: 1) перевод ориентации корпуса КА к 
требуемой в ИСК I  относительно орта s  на-
правления на Солнце; 2) угловая стабилизация 
корпуса КА, накопление измерительной инфор-
мации и перевод ориентации корпуса КА в такое 
усредненное за виток ССО угловое положение 
в ИСК I , относительно которого устанавли-
ваются устойчивые нелинейные колебания на 
каждом витке орбитального движения спут-
ника, обусловленные противодействующими 
влияниями гравитационного момента и управ-
ляющего момента МП; 3) продолжение угловой 
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стабилизации корпуса КА с помощью МП и раз-
ворот панелей СБ с помощью шагового привода 
относительно корпуса КА к такому положению, 
где будет достигаться минимальное усред-
ненное за виток ССО угловое рассогласование 

 sn ,arccos pp
s  между ортом pn  в РСК P  и 

ортом s  направления на Солнце. 
Угловое положение орта s  относительно 

плоскости земного экватора в течение года из-
меняется в диапазоне ], ee  . Для наглядного 
представления детальной информации о  поло-
жении орта pn  относительно орта s  вводится 
подвижная солнечно-эклиптическая система 
координат (ПСЭСК) s

e
s
e

s
e zyxO  с началом в цен-

тре Земли O , где ось s
exO  направлена по 

орту s , ось s
ezO  совпадает по направлению с 

осью I

ssZO  инерциальной солнечно-эклипти-
ческой СК sI , а ось s

eyO  дополняет систему до 
правой ортогональной. Положение орта pn  от-
носительно орта s  в ПСЭСК определяется углом 

p
2  наклона орта pn  к плоскости земного эква-

тора (аналог широты) и углом p
1  отклонения 

проекции орта pn  на плоскость земного экватора 
от оси I

eX  ИСК I  (аналог долготы). Для любой 
ССО высотой до 1000 км угловое рассогласование 
между направлениями из центра Земли O  и из 
центра масс O  спутника на центр Солнца O s  не 
превышает 10 угл. сек. Такое рассогласование в 
дальнейшем не учитывается.    

Задача статьи заключается в разработке ал-
горитмов цифрового управления МП на всех 
этапах перехода СУО спутника землеобзора в 
аварийный режим и последующего длительного 
поддержания этого режима, а также в исследо-
вании разработанных алгоритмов с помощью 
компьютерной  имитации.

АЛГОРИТМЫ УПРАВЛЕНИЯ

В парковом положении панелей СБ направ-
ления осей РСК и ССК совпадают, при этом орт 

22
p bpn  . На основе значений орта s  на-

правления на Солнце и орта on  нормали к пло-
скости орбиты в ИСК I  на борту КА определя-
ется орбитальная солнечная система координат 
(ОССК) S  с ортами 1s , 2s  и 3s , которые форми-
руются по соотношениям 

ss 2 ; ||/)( oo
3 nsnss  ; 321 sss   (3). 

Для вычисления требуемого углового поло-
жения ССК B  с ортами ib  в ИСК I  форми-

руется матрица i=≡  в виде столб-
ца, составленного из строк t][ ii ss  . Целевой 
кватернион λλ,λ= 0  ориентации ССК в 
ИСК I  определяется по матрице ориентации 

jic= , 31, ji  на основе явных соот-
ношений

+=λ0

0++++ λ−=λ iiiii cc
iii =+÷=

             

(4)

Для исключения неопределенности типа 
)0/0(  в процессе вычисления s

i , 31i  с 
помощью этих соотношений при значении 

0s
0   используется известный алгоритм С. 

Стенли. Кватернион e== , век-
тор МПР Φ=σ= iσσ , векторы 

Φ== eφφ  и Φ==ρ= σσρ i  
полностью определяют погрешность ориен-
тации ССК B  относительно ОССК S . Отме-
тим, что tg(e /4)=1  при e  и диапазон 
практически линейной зависимости вектора 

e
ees )4/(tg4 e  от угла e  в два раза пре-

восходит диапазон такой же зависимости век-
тора Φ=ρρ . Поэтому в контуре 
управления КА с помощью МП используется 
вектор углового рассогласования ρρε −= .

Отфильтрованные сигналы ММ в момен-
ты времени m

ur Trt   принимают значения  

rrrr t bBB B )( . При формировании коман-
ды rM  для вектора потребного управляющего 
момента на каждом полуинтервале времени 

),[ 1 rr ttt  с заданным периодом m
uT  сначала 

определяется вектор потребной вариации им-
пульса rur T MI mm   этого момента, который 
представляется в виде += ΔΔΔ rrrrr  , 

где вектор rrrr ××= ΔΔ  назнача-
ется  с условием 0,m  rr bI , что обеспе-
чивает энергетическую экономичность маг-
нитного привода. Вектор rrr ΔΔ =  с 
модулем rΔ  и ортом m

ri  далее используется 
для формирования цифрового управления ЭММ 

}{ rir lL  МП на периоде m
uT : определяется 

взаимная ориентация ортов rb  и m
ri  в ССК, если 

7.0|,| sm  crr ib , то на текущем периоде 
дискретности МП не включается, иначе форми-
руется вектор электромагнитного момента

rrrurr T ×= Δ              (5)
с ограниченными компонентами ≤irl , 
причем значение (5) вектора ЭММ фиксирует-
ся  на полуинтервале времени ),[ 1 rr ttt . В за-
вершении вектор управляющего механическо-
го момента МП формируется ),[ 1 rr ttt , как 
указано выше, в виде

ttmt ri ×−== ,           (6) 
где вектор индукции МПЗ )(tB  определен в ССК.

На первом этапе выполняется переори-
ентация КА из произвольного углового по-
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ложения при itt   к требуемому положению 
ССК в ИСК I , которое определяется целевым 
кватернионом . В моменты времени rt  от-
фильтрованные сигналы  БНС и ММ принима-
ют значения r  и rB  соответственно. В эти 
моменты времени вычисляются кватернион 

rrrr e ==  и вектор  углового рас-

согласования rrrr Φ−=−= ρρε . В дан-
ном режиме закон формирования потребного 
момента rM  принимается в виде 

)()(;1 rprurrrcrbr kkkk   gJMgg , (7)

где 0r , а bk , ck  и pk  являются постоянны-
ми коэффициентами, которые зависят от пери-
ода m

uT  и вычисляются по явным аналитиче-
ским соотношениям. Далее значения векторов  

rrr bB B  и rM  (7) используются при форми-
ровании вектора ЭММ rL  (5) магнитного при-
вода. Здесь на каждом витке, начиная с момента 
времени it , определяется среднее значение e  
скалярной части s

0e  кватерниона углового рассо-
гласования e= . Длительность первого 
этапа определяется моментом времени tii, когда 
удовлетворяется условие ≥e . При рацио-
нальном назначении параметра 

ml  магнитного 
привода переходный процесс при любом зна-
чении угла  )()( i

e
i

p
s tt  гарантированно 

завершается в момент времени начала витка с 
номером 4n . Здесь и далее отсчет номеров n  
витков ССО выполняется от момента времени 
очередного прохождения ее восходящего узла. 
В результате устанавливаются устойчивые не-
линейные угловые колебания КА в окрестности 
«усредненного» положения орта p

2 nb   ССК, 
смещенного относительно орта s  направления 
на Солнце в ИСК I . Такое смещение обуслов-
лено витковым балансом суммарного импульса 
«конфликтующих» воздействий возмущающего 

гравитационного момента и управляющего мо-
мента магнитного привода, который «работает» 
только на части орбиты, освещенной Солнцем.

На втором этапе, по-прежнему при пар-
ковом положении панелей СБ ( p

2 nb  ), начи-
ная с момента времени tii четвертого витка на 
каждом 4n  витке ССО по сигналам БНС и 
отфильтрованным в моменты времени rt  зна-
чениям ортов )(2 rtb  в ИСК I  накапливается 
сумма )(2

b
rtb , вычисляются ее модуль 

|||| bb   и усредненное за виток ССО значе-
ние орта bbm

2 / nb . Значение орта m
2nb  под-

ставляется вместо орта s  в соотношения (3) 
и (4) для формирования очередного значения 
целевого кватерниона +1+0+ ,λ= nnn λλ  для 
следующего витка ССО с номером 1n . Такие 
коррекции целевого кватерниона выполняются  
на четвертом, пятом и шестом витках ССО.

Третий этап, завершающий процесс пере-
вода КА в режим аварийной ориентации, начи-
нается в момент iiitt   начала витка с номером 

7n . Здесь выполняется разворот панелей СБ 
на угол s

n  относительно оси zO  ССК. Этот 
угол определяет положение орта p

2 np   норма-
ли к плоскости панелей СБ, который в ССК пред-
ставляется в виде столбца }0.,{)(b

2  CSp . 
В момент времени iiitt   известно усредненное 
на предыдущем витке  значение орта m

2nb  в ИСК 
I , который в ССК B  имеет представление

ttbbb nznynxnn =≡ . 
Оптимальное значение угла s

n  опреде-
ляется из условия

+−=γ≡γ γγ ynxnn bCbSf , 

что при 0=γγ ddf  дает  соотношение 
=−− γγ ynxn bSbC  и в результате получается

 
Рис. 3. Угловое рассогласование при наведении и слежении панелей СБ за Солнцем на 15 витках
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             ynxnn bb−=γ .                 (8)

Нетрудно сообразить, что в общем случае 
ось zO  и орт 3b  ССК не ортогональны плоско-
сти, которая содержит усредненное на предыду-
щем витке ССО значение орта m

2 nb , соответству-
ющее направлению на Солнце. Поэтому такой 
разворот панелей СБ может лишь свести к ми-
нимуму усредненное угловое рассогласование 

 sn ,arccos pp
s  между ортом pn  к плоскости 

панелей СБ и ортом s  направления на Солнце. 
На последующих витках ССО с номерами 
7n  на борту КА рассчитываются очередные 

значения целевого кватерниона  и потреб-
ного угла поворота s  панелей СБ, но их фак-
тический разворот рационально выполнять с 
периодичностью 2 раза в месяц, так как угловое 
положение орта s  относительно плоскости зем-
ного экватора изменяется со средней угловой 
скоростью 3.19 град/месяц. 

КОМПЬЮТЕРНАЯ ИМИТАЦИЯ
АВАРИЙНОГО РЕЖИМА

Имитация АР выполнена для спутника зем-
леобзора массой 1000 кг на ССО высотой 720 км 
и наклонением 98.26 град. Расчет орбиты вы-
полнен на дату 20.03.2017 при ее начале в вос-
ходящем узле, которому соответствуют геогра-
фические координаты подспутниковой точки 
30 град. ВД и 0 град. СШ, когда местное время 
равно 10 часам утра. При парковом положении 
панелей СБ ( 0p  ) тензор инерции спутника 

910}587,diag{812,J  кг.м2, а моменты инер-
ции каждой панели таковы: J p

x   16 кг.м2, 8J p
y   

кг.м2 и 10J p
z   10 кг.м2.

При имитации было принято, что БНС в 
моменты времени lt  с периодом 1pT  с фор-
мирует измеренные в ГСК значения кинема-
тических параметров орбитального движения 
центра масс и кватерниона ориентации спутни-
ка, которые в эти же моменты времени lt  пре-
образуются в их значения относительно ИСК 
I  по явным аналитическим соотношениям. 

Также считалось, что в моменты времени st  с 
периодом 1qT  с магнитометр измеряет век-
тор индукции МПЗ bB B , а после дискретной 
фильтрации доступных измерений в моменты 
времени rt  с периодом m uT 16 с формируется 
цифровое управление МП (5), когда компоненты 
вектора ЭММ }{ ilL , l|| m il 50 Ам2 фикси-

руются ),[ 1 rr ttt .
В ИСК I  начальные условия углового дви-

жения КА в момент времени itt  , когда на 
первом витке ССО начинается переход СУО в 
аварийный режим, были назначены в следую-
щем виде: вектор угловой скорости 0 )( it  
и угол p

s  между ортом 2b  ССК (совпадающе-
го с ортом pn  к плоскости панелей СБ при их 
парковом положении) и ортом s  направления 
на Солнце принимает максимально возможное 
значение  )( i

p
s t . 

На рис. 3 и 4 приведены графики измене-
ния углового рассогласования p

s , углов p
2  и 

p
1  при наведении и слежении панелей СБ за 

Солнцем на 15 витках. Нелинейные колебания 
спутника в аварийном режиме, которые отра-
жаются вариациями углов p

2  и p
1  начиная с 

пятого витка при развороте СБ на седьмом  вит-
ке, представлены на рис. 5. 

Рис. 4. Переход  спутника в АР и его колебания 
на 15 витках

Рис. 5. Колебания КА в АР начиная с пятого 
витка при  развороте СБ на седьмом  витке
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На рис. 6 и 7 приведены некоторые результа-
ты имитации АР в зависимости от времени при 
его отсчете от значения itt  . Так, рис. 6  пред-
ставляет вариации углов p

s , p
2  и p

1 , которые 
обусловлены угловыми колебаниями корпуса 
спутника относительно орта s  направления на 
Солнце, изменение угла p  при развороте пане-
лей СБ на седьмом витке, а также компонентов 
векторов управляющего момента }{ mm

imM  
магнитного привода и возмущающего грави-
тационного момента }{ gg

imM . Изменения 
компонентов векторов механического mM  и 
электромагнитного }{ ilL  моментов МП на 
части шестого и седьмого витков приведены 
на рис. 7, где детально представлено цифровое 
формирование ЭММ магнитного привода.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Разработаны алгоритмы энергосберегающе-
го цифрового управления магнитным приводом 
для ориентации информационного спутника в 
аварийном режиме (АР), где необходимые из-
мерения выполняются бортовой навигацион-
ной системой по сигналам спутников ГЛОНАСС/
GPS и трёхосным магнитометром. В отличие от 
известных приемов выполнения АР информа-
ционных КА, в статье впервые предлагается но-
вая схема АР и исследуются не только процессы 
наведения орта к плоскости панелей СБ в на-
правлении Солнца, но и назначается требуемое 
угловое положение корпуса КА относительно 
этого направления. Реализация разработанного 
оригинального приема достигается с помощью 

Рис. 7. Механический и электромагнитный моменты МП  на шестом и седьмом  витках

Рис. 6. Колебания КА и механические моменты в АР  при  развороте СБ на седьмом  витке
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виртуальной подвижной солнечно-эклиптиче-
ской системы координат, которая формируется 
на борту КА по фактическим данным о направ-
лении на Солнце и положении оси, ортогональ-
ной плоскости эклиптики, в процессе движения 
спутника по возмущенной орбите. При этом 
устанавливаются устойчивые нелинейные про-
странственные угловые колебания корпуса КА 
с небольшой «амплитудой» относительно на-
правления, смещенного от орта направления на 
Солнце. Этот эффект обусловлен соблюдением 
виткового баланса суммарного импульса «кон-
фликтующих» воздействий возмущающего гра-
витационного момента и управляющего момен-
та магнитного привода, который включается 
только на части орбиты, освещенной Солнцем. 
Приведены результаты компьютерной имита-
ции аварийной ориентации спутника землеоб-

зора на солнечно-синхронной орбите высотой 
720 км.
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