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Рассматривается угловое движение космического аппарата с магнитными катушками на солнечно-
синхронной орбите. Аппарат поддерживает ориентацию одной из осей в направлении Солнца для
заряда аккумуляторных батарей, вращаясь вокруг этого направления. Приводится интуитивный ал-
горитм стабилизации, задающий требуемые направление и скорость вращения. С помощью эволю-
ционных уравнений исследуется устойчивость как требуемого режима движения, так и других не-
желательных положений равновесия. Получены условия на моменты инерции аппарата и парамет-
ры управления, при которых достигается требуемая ориентация. Приведены примеры численного
моделирования движения, демонстрирующие стабилизацию в различных положениях с учетом дей-
ствия возмущающих факторов.
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ВВЕДЕНИЕ
Обеспечение стабилизации на Солнце – важ-

ный служебный режим, предусмотренный на
многих искусственных спутниках Земли. Требо-
вания по точности ориентации при этом невели-
ки. Достаточно поддерживать ориентацию нор-
мали к поверхности солнечных панелей относи-
тельно Солнца с точностью в несколько градусов.
Для этого можно использовать магнитные испол-
нительные элементы, обычно обеспечивающие за-
метно худшую точность ориентации по сравнению
с маховиками. Это позволяет снизить энергопо-
требление системы, сохранить ресурс маховиков,
избежать их насыщения. Серьезным недостатком
магнитной системы ориентации считается невоз-
можность создания механического момента вдоль
вектора геомагнитной индукции. Хотя в целом си-
стема управляема [1, 2], практическое преодоление
этого ограничения представляет определенную
проблему. Однако в случае одноосной ориентации
на Солнце можно использовать стабилизацию вра-
щением [3], примененную совместно с магнитной
системой с запуска аппарата Tiros-II в 1960 г. В этом
случае собственные динамические свойства ап-
парата дополняют возможности системы управ-
ления.

Так, три основных режима управления – под-
держание скорости вращения, гашение нутаци-
онных колебаний и переориентация оси симмет-

рии [4, 5] – требуют создания моментов, доступ-
ных магнитной системе ориентации. При этом
управление зачастую задают независимо по раз-
ным каналам [6–8]. Не требующий разделения ре-
жимов управления подход основан на вычислении
разницы текущего и требуемого кинетических мо-
ментов аппарата [9], что может быть использовано
при отказе части магнитных катушек [10]. Отдель-
но стоит отметить специальные алгоритмы, учи-
тывающие специфику получаемой с датчиков
ориентации информации. Так, в работе [11] пока-
зания солнечного датчика и магнитометра исполь-
зуются для стабилизации аппарата на солнечно-
синхронной орбите. В публикации [12] использу-
ется разница токосъема солнечных панелей, а в
статье [13] – направление на Солнце. Его производ-
ная, вычисляемая по двум последовательным изме-
рениям, используется в алгоритме Sdot [14–16].
В работе [17] применяется модификация алгорит-
ма Bdot.

В настоящей работе исследуется алгоритм ста-
билизации, примененный на аппарате Prisma и
основанный на текущих данных о требуемом на-
правлении и скорости аппарата [18]. Для исследо-
вания динамики аппарата используются эволю-
ционные переменные [19, 20]. Для усредненных
уравнений движения исследуется устойчивость
возникающих положений равновесия на солнеч-
но-синхронной орбите. При этом оказалось, что
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стабилизация оси минимального момента инер-
ции возможна только при правильном выборе па-
раметров управления и заданном соотношении
между максимальным и минимальным момента-
ми инерции. Показано, что существуют также
устойчивые косые положения, когда аппарат вра-
щается вокруг заданной оси, но эта ось вращается
вокруг направления на Солнце вместо того, что-
бы совпадать с ним. Для выявленных режимов
движения приведены примеры численного моде-
лирования динамики аппарата с учетом различ-
ных возмущающих факторов.

УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ

Рассмотрим движение осесимметричного ап-
парата в режиме поддержания скорости враще-
ния и стабилизации оси вращения в требуемом
направлении, пренебрегая действием на него ка-
ких-либо моментов помимо управляющего.

Эволюционные уравнения

Введем систему координат , связан-
ную с центром Земли, третья ось которой направ-
лена на Солнце. Эту систему будем считать инер-
циальной на интервалах времени в несколько ча-
сов. Относительно этой системы описывается

1 2 3OZ Z Z

ориентация КА при проведении исследования
его движения. Поскольку интерес представляет
лишь одноосная ориентация аппарата, направле-
ние первой и второй осей этой системы может
быть выбрано произвольным образом.

Для описания динамики спутника используем
эволюционные переменные. Эти переменные
разделяются на две группы. Первая группа вклю-
чает модуль вектора кинетического момента  и
углы его ориентации относительно системы 
и . С вектором кинетического момента связана
система координат , третья ось которой
совпадает с направлением вектора момента. Что-
бы определить две другие оси, произведем пово-
рот вокруг оси  на угол , а затем поворот во-
круг оси  на угол  (рис. 1).

Вторая группа переменных описывает ориен-
тацию системы , заданной главными цен-
тральными осями аппарата, относительно .
Для этого используются углы Эйлера , ,  (по-
следовательность поворотов 3-1-3).

Матрицы перехода между системами координат
 →  и  →  имеют, соответственно, вид
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Будем считать спутник осесимметричным с
тензором инерции . Эволюцион-
ные уравнения движения имеют вид [21]

(3)

где компоненты момента  записаны в системе
. Отметим, что в этих уравнениях особый ин-

терес представляют три переменные. Это величи-
на вектора кинетического момента, показываю-
щая скорость закрутки аппарата, угол между век-

diag( , , )A A C=J

( )

( )
( )

( )

3 1 2

2 1

1 2

1

2

1 1, , ,
sin

1 cos sin ,

1 1cos

1 cos sin ,
sin

1 cos ctg

1 ctg sin ctg ,

L L L

L L

L L

L

L

ddL dM M M
dt dt L dt L

d M M
dt L

d L
dt C A

M M
L
d L M
dt A L

M
L

ρ σ = = = ρ
θ = ψ − ψ

ϕ = θ − + 

+ ψ + ψ
θ
ψ = − ψ θ − 

− ρ + ψ θ


kLM
OL

Рис. 1. Ориентация кинетического момента в инер-
циальном пространстве.
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тором кинетического момента (ось ) и
направлением на Солнце (ось ) , и угол меж-
ду вектором кинетического момента и третьей
осью спутника  (будем считать, что именно во-
круг этой оси необходимо поддерживать враще-
ние). Чтобы уяснить поведение этих трех пере-
менных, применим метод усреднения, исключив
из уравнений несущественные для описания ос-
новной динамики аппарата переменные [22].

Построение алгоритма 
одноосной стабилизации

Механический момент со стороны системы
управления, действующий на аппарат, имеет вид

что требует задания конкретных выражений для
управляющего дипольного момента  и вектора
геомагнитной индукции .

Рассмотрим управление, предложенное в пуб-
ликации [18] для миссии Prisma. Управление ос-
новано на рассогласовании угловой скорости ап-
парата с требуемым значением. Заданная величи-
на скорости складывается из двух компонент,

Первое слагаемое означает, что вектор угловой
скорости должен совпадать с направлением на
Солнце , заданным в связанной системе коор-
динат. Второе слагаемое указывает, что вращение
при этом также должно происходить вокруг оси ,
которую считаем перпендикулярной плоскости
солнечных панелей.

Коэффициент  – параметр управления, по-
казывающим относительный вклад обеих ком-
понент. Параметр  задает целевую скорость за-
крутки. Отметим, что можно ожидать выход скоро-
сти на значение . Магнитное управление,
которое обеспечивает заданный режим движения,
имеет вид

(4)

где  – единичный (или близкий к единичному)
вектор геомагнитной индукции, – коэффици-
ент усиления.

Моделирование геомагнитного поля

Введем систему , первая ось которой
направлена в восходящий узел орбиты, третья ось
совпадает с осью вращения Земли. Считая орбиту
круговой и пренебрегая прецессией оси враще-
ния Земли, эту систему будем считать инерциаль-
ной. В этой системе будет проводиться численное
моделирование движения аппарата с учетом раз-
личных возмущающих факторов.
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Далее вводим систему , полученную по-
воротом на угол  вокруг оси . Этот угол зада-
ется выражением

где  – наклонение орбиты. Эта система коорди-
нат используется для записи вектора геомагнит-
ной индукции в осредненной модели. А именно,
предполагая, что вектор индукции вращается
равномерно по круговому конусу с углом полу-
раствора , в системе  имеем компактное
выражение [23, 24]

(5)

где – аргумент широты,  – по-
стоянная орбитальная скорость,  – величина
вектора индукции. Эта простая модель поля будет
применена при анализе динамики аппарата, то-
гда как в численном моделировании будет ис-
пользоваться модель IGRF [25].

ИССЛЕДОВАНИЕ УСТОЙЧИВОСТИ 
В ЭВОЛЮЦИОННЫХ УРАВНЕНИЯХ

Для применения метода усреднения необходи-
мо разделить переменные на быстрые и медлен-
ные. В отсутствие управляющего момента кине-
тический момент в инерциальном пространстве
сохраняется, что выражается в постоянстве его
величины и углов ориентации в уравнениях (3).
Также остается постоянным угол нутации . Ап-
парат совершает регулярную прецессию, в кото-
рой быстро изменяются углы  и . При воздей-
ствии на систему управления постоянные в не-
возмущенном движении переменные начинают
изменяться. Если величина управления достаточ-
но мала, эти переменные можно считать медлен-
ными и уравнения (3) можно усреднить по быст-
рым переменным и времени.

Для формализации понятия медленного изме-
нения уравнения движения должны быть записа-
ны в безразмерном виде. Для этого в качестве ме-
ры времени в уравнениях (3) используем период
обращения по орбите и, соответственно, вместо
времени – аргумент широты, кинетический мо-
мент относим к его невозмущенному значению

, и вводим малый параметр, характеризую-
щий величину изменения кинетического момен-
та за один виток по орбите . Безраз-
мерные уравнения запишем в виде
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(6)

где , , компоненты без-

размерного момента обозначены . Парамет-
ры  являются большими по сравнению с .

Для усреднения необходимо записать непо-
средственное выражение для управляющего мо-
мента, которое задается в связанной с аппаратом
системе координат

Безразмерный вектор индукции вводится как
, и в случае использования осредненной

модели поля вектор  является единичным.
В уравнениях (6) необходимо задать момент в си-
стеме координат, связанной с вектором кинети-
ческого момента. Используя матрицы направля-
ющих косинусов (1) и (2), момент запишем как

(7)

где . Для того чтобы определить выра-
жение угловой скорости в системе , будем опи-
раться на ее связь с кинетическим моментом

. Кинетический момент при этом задан в
системе , . Записывая его в систе-
ме  с помощью матрицы , и далее переходя в
систему , имеем
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ческого момента и угла нутации, необходимо вы-
ражения (7), (8) усреднить по быстрым перемен-
ным , , . Вид выражения для вектора
индукции  пока не определен. Этот вектор за-
дан в системе , тогда как движение вектора ки-
нетического момента описывается в системе .
Не проводя пока усреднение по времени и обо-
значая  компоненты единичного вектора гео-
магнитной индукции в системе , получаем по-
сле усреднения по 

(9)

Отметим, что для усредненных переменных
сохраняются обозначения,  задает це-
левую величину вектора кинетического момента.

Движение на орбите, близкой 
к солнечно-синхронной

Дальнейший анализ требует конкретных вы-
ражений для компонент вектора индукции. Для
этого нужно определить матрицу перехода от си-
стемы  к системе . Напомним, что в систе-
ме  третья ось направлена на Солнце, тогда как
две другие выбираются произвольным образом.
Система , напротив, задана единственным об-
разом. Чтобы получить переход между  и ,
зададим ориентацию вектора направления на
Солнце в системе . Для этого можно приме-
нить тот же подход, как и при определении ори-
ентации вектора кинетического момента в инер-
циальном пространстве и введении системы .
А именно, задавая ориентацию направления на
Солнце в системе  углами  и  так, как по-
казано на рис. 1, матрицу перехода  между си-
стемами  и  зададим так же, как в выраже-
нии (1).
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При определении компонент вектора индук-
ции в системе  возникают громоздкие выраже-

ния , содержащие постоянные

элементы матрицы , выраженные через посто-
янные углы , . Чтобы получить компактные
выражения, пригодные для анализа, сделаем сле-
дующее упрощение. Рассмотрим движение аппа-
рата на солнечно-синхронной орбите, практиче-
ски перпендикулярной направлению на Солнце.
Чтобы дополнительно упростить выражения, бу-
дем считать, что в выражении (5) 

, так как . Основным упроща-
ющим фактором становится практически полное
совпадение систем  и . Действительно, тре-
тья ось системы  направлена на Солнце, что
для рассматриваемой конфигурации орбиты
означает, что эта ось практически перпендику-
лярна к плоскости орбиты. Вместе с тем, третья
ось  перпендикулярна плоскости орбиты, если

, и практически перпендикулярна для
солнечно-синхронной орбиты.

Окончательно, считая, что системы  и 
совпадают (пренебрегая различием в направле-
нии осей на уровне десятка градусов), и прини-
мая , , для вектора индукции в
системе  получаем простое выражение

. Тогда, используя переход

 и усредняя уравнения (9) по аргументу
широты, получаем

(10)

Исследование устойчивости
Исследуем устойчивость полученной системы,

чтобы выяснить, как ориентируется аппарат. Из
второго и третьего уравнений видно, что положе-
ниям равновесия соответствуют  и

, а также некоторые “косые” конфигура-
ции. В зависимости от того, чему равны углы  и

, аппарат выходит на разную скорость закрутки
согласно первому уравнению в уравнениях (10).
Рассмотрим все положения равновесия отдельно.
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1. ,  (требуемый режим движения).
Это положение равновесия представляет ос-

новной интерес, так как именно оно соответству-
ет выходу аппарата на требуемый режим враще-
ния вокруг направления на Солнце. Из первого
уравнения (10) в положении равновесия имеем

откуда заключаем, что аппарат выходит на враще-
ние с кинетическим моментом . Да-
лее, используя эту величину и линеаризуя два
оставшихся уравнения в выражении (10), получаем:

Отметим, что при  положение равновесия
устойчиво. То есть, если требуется поддерживать
вращение вокруг оси максимального момента
инерции, заданный режим движения устойчив.
Если же необходимо поддерживать вращение во-
круг оси с меньшим моментом инерции, такое
движение будет устойчиво, если

откуда:

(11)

Так, при  имеем , при  име-
ем . При необходимости вращения во-
круг оси минимального момента инерции его от-
личие от максимального не должно быть слиш-
ком велико. Причем чем меньше параметр , тем
большее отличие является допустимым.

2. Рассмотрим положение равновесия ,
 (ось  развернута от Солнца).

Из первого уравнения (10) получаем, что аппарат
выходит на вращение со скоростью ,
откуда заключаем, что положение равновесия мо-
жет быть устойчиво только при . Линеаризуя
второе уравнение (10), получаем

что с учетом  указывает на неустойчивость
равновесия.

3. Положение равновесия ,  (также
ось  развернута от Солнца).

Аппарат выходит на вращение ,
откуда . Линеаризация дает:
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Из второго уравнения следует, что положение
равновесия устойчиво, если

Так, при  имеем , что, однако, не-
возможно в силу свойств тензора инерции осе-
симметричного спутника. При  имеем

. Фактически, аппарат должен иметь
весьма специфическую форму.

Подводя итог рассмотрению трех положений
равновесия, можно заключить, что желательно
принять параметр  в диапазоне 1–2, чтобы избе-
жать устойчивости в случае 3, а также реализовы-
вать вращение вокруг оси максимального момен-
та инерции. Если же необходимо поддерживать
вращение вокруг оси минимального момента
инерции, его отличие от максимального не долж-
но быть слишком существенным.

4. Рассмотрим теперь косые положения равно-
весия, получаемые из третьего уравнения (10)

. (12)

Аналогичные положения возможны и для 
согласно второму уравнению в выражении (10).
Как оказалось, для их существования необходимо

. Фактически, учитывая анализ случаев 1–3,
можно заключить, что кинетический момент ап-
парата всегда оказывается направленным на
Солнце, то есть . Относительно оси симмет-
рии этого сказать нельзя. Возможна как ориента-
ция КА в обратном направлении, так и движение
в косых положениях.

Подставим выражение (12) в первое уравнение
выражения (10), в котором примем  и при-
равняем к нулю, что будет означать выход на не-
которое вращение (равновесие по переменной ),

откуда получаем

и для положения равновесия имеем выражение

(13)

Для кинетического момента получаем
. В отличие от случаев 1 и 3, кинетиче-

ский момент не направлен по оси . Проекция
кинетического момента на эту ось, задающая ско-
рость вращения,

.
1
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(14)

Далее, чтобы такое положение равновесия су-
ществовало, необходимо

(15)

Полагая, что , отсюда получаем

Эти неравенства не выполняются при 
в силу свойств тензора инерции. Таким образом,
можно снова заключить, что параметр  следует
брать в этом диапазоне, дабы исключить опас-
ность попадания в косое положение равновесия.

Если же , то из (15) получаем

(16)

Так, при  имеем , при  имеем
. Покажем устойчивость положения рав-

новесия (13) при выполнении условий (16), чтобы
убедиться, что аппарат выходит на косое положе-
ние. Линеаризуя третье уравнение выражений (10)
около положения , , получаем

где . Подставляя это выра-

жение, получаем

Положение равновесия устойчиво, если

, т.е. , что выполняется для

рассматриваемого случая  согласно

выражению (16).
Сравнивая условия (16) и (11), можно обнару-

жить, что они по сути задают границу, когда при
необходимости вращения вокруг оси минималь-
ного момента инерции аппарат выходит на требу-
емое вращение, а когда – выходит на движение в
косом положении.

В целом можно заключить, что если мини-
мальный момент инерции существенно меньше
максимального, стабилизировать его в нужном
положении не удастся.

Подводя итог исследованию, приведем усло-
вия успешной работы управления:
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• параметр  следует брать в диапазоне от 1 до 2;
• желательно осуществлять закрутку вокруг

оси максимального момента инерции;
• при вращении вокруг оси минимального мо-

мента инерции необходимо выполнить условие

. В частности, оно выполняется при

 и .

Если же при  выполняется , ап-
парат выходит на косое положение.

МОДЕЛИРОВАНИЕ ДВИЖЕНИЯ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА

Проведем численное моделирование движе-
ния аппарата под воздействием различных возму-
щающих факторов, не учтенных при исследова-
нии устойчивости. Примем следующие парамет-
ры аппарата и его орбиты:

– Наклонение орбиты 97°, высота 550 км, экс-
центриситет 0.01, долгота восходящего узла 90°;

– Направление на Солнце в системе  зада-
но углами  и , равными 80° и 10°. Таким обра-
зом, направление на Солнце близко к оси .
К ней же близка нормаль к плоскости орбиты.

– Коэффициент усиления k = 600 Н м с Тл–1, це-
левая скорость закрутки ω0 = 0.5 град/с.

– Вычисление аэродинамического момента
(сумма моментов, действующих на стороны аппа-
рата, обращенные к набегающему потоку):

• спутник — параллелепипед со сторонами
30 см;

μ

1
C A μ>

+ μ
1 2C A> [ ]1,2μ ∈

1μ = 1 2C A<

OY
Sρ Sσ

1OY

• центр масс смещен относительно центра
давления на 2, 3 и 4 см вдоль осей связанной си-
стемы;

• плотность атмосферы 1.8 · 10–13 кг/м3 (сред-
няя солнечная активность).

– Остаточный дипольный момент 2 · 10–2 А м–2,
имеющий постоянную и нормально распределен-
ную компоненты.

– Точность определения направления на солнце
1°, угловой скорости – 10–4 с–1 (постоянное смеще-
ние и нормально распределенный шум).

– Помимо гравитационного и аэродинамиче-
ского, действует момент неизвестной природы,
примерно вдвое меньший, чем гравитационный.

На рис. 2 приведен пример моделирования для
аппарата с тензором инерции 1.0, 0.8, 1.3 кг м2, па-
раметр  равен единице. Таким образом, враще-
ние происходит вокруг оси максимального мо-
мента, что при  обеспечивает устойчивость
требуемого режима движения.

На рис. 2  – компоненты угловой скорости
аппарата в системе . Пример выхода аппарата
на стабилизацию в обратном направлении приве-
ден на рис. 3. Тензор инерции 1.0, 0.8, 1.6 кг м2,
параметр  равен 3. Таким образом, выполняются
условия случая 2 (  при ).

Отметим, что начальные данные выбраны та-
ким образом, что аппарат изначально близок к
стабилизации в обратном направлении. Такие же
начальные данные можно видеть и на рис. 2, где,
однако, аппарат стабилизировался в требуемом
направлении.

Наконец, на рис. 4 приведен пример стабили-
зации в косом положении с тензором инерции
1.0, 0.8, 0.3 кг м2, параметр  равен 1.

μ

1μ =

kΩ
Ox

μ
1.5C A> 3μ =

μ

Рис. 2. Стабилизация в требуемом положении.
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Аппарат должен выйти на вращение с углом
 согласно (13) и скоростью вращения око-

ло 0.75 град/с согласно (14). При этом в силу отли-
чия моментов инерции  и  в выражениях (13) и
(14) принята средняя величина 0.9 кг м2 для .

ЗАКЛЮЧЕНИЕ
Рассмотрено угловое движение аппарата в ре-

жиме одноосной стабилизации в направлении
Солнца с помощью электромагнитной системы
ориентации. Использован алгоритм управления,
основанный на информации о текущей и требуе-
мой ориентации одной из осей спутника и векто-
ра его кинетического момента. Показано, что су-

60θ ≈ °

A B
A

ществует опасность стабилизации аппарата в
противоположном направлении и косых положе-
ниях. Получены условия на параметры управле-
ния и моменты инерции аппарата, при которых
достигается требуемая ориентация, в том числе
при необходимости вращения вокруг оси мини-
мального момента инерции.

Исследование выполнено за счет гранта Рос-
сийского научного фонда № 22-71-10009 (https://
rscf.ru/project/22-71-10009/).
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Рис. 3. Стабилизация в обратном положении.
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