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Исследована эффективность магнитной системы сброса кинетического момента в решении 
задачи стабилизации космического аппарата «АИСТ-2Д» без использования информации об 
угловой скорости. Определены условия, при которых магнитный момент, создаваемый 
силовыми электромагнитами, является полезным управляющим механическим моментом, 
определены граничные условия недопущения возникновения паразитного момента. 
Представлено решение задачи формирования вектора кинетического момента системы 
«космический аппарат + силовой гироскопический комплекс» по информации о векторе 
геомагнитной индукции Земли. Определена зависимость времени работы алгоритма гашения 
угловой скорости  от величины и направления проекций вектора угловой скорости 
космического аппарата на момент включения алгоритма. Приведено сравнение результатов, 
полученных в процессе математического моделирование и натурного эксперимента на 
космическом аппарате, процесса гашения угловых скоростей в обеспечение решения задачи 
определения ориентации с использованием звёздных датчиков. 
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Введение 

Решается задача стабилизации космического аппарата (КА) без использования 
измерителей угловой скорости (ИУС). Решение данной задачи актуально для низкоор-
битальных космических аппаратов, использующих в качестве основного прибора ори-
ентации звёздные датчики. Для начала их работы – получение первичной информации 
об ориентации – требуется, чтобы угловая скорость КА по модулю была менее величи-
ны 0,5/с. Как правило, при возникновении нештатной ситуации, связанной с некор-
ректной работой аппаратуры системы управления движения, угловая скорость косми-
ческого аппарата может многократно превышать указанную величину. 

В работе изложен алгоритм, успешно апробированный на КА «АИСТ-2Д» разра-
ботки АО «РКЦ «Прогресс». 

 
Постановка задачи 

Известно решение задачи гашения угловой скорости КА без использования ин-
формации об его угловой скорости [1; 2]. Известен алгоритм демпфирования угловой 
скорости КА [3], который обеспечивает гашение магнитным моментом L, создаваемым 
силовыми электромагнитами: 
 

d
k

dt


B
L ,              (1) 

где k – постоянный коэффициент; ۰ – измеренный в связанных осях КА вектор геомаг-
нитной индукции магнитного поля Земли (МПЗ). 
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По информации об изменении проекций вектора геомагнитной индукции на оси 
связанной с КА системы координат (ССК) формируется магнитный момент L, который, 
взаимодействуя с МПЗ, создаёт механический момент, обеспечивающий вращение КА 
в обратном направлении. 

В составе системы управления движением КА, снабжённой, как правило, силовым 
гироскопическим комплексом (СГК), присутствует магнитная системы сброса кинети-
ческого момента (МССКМ). Принцип её работы основан на формировании магнитного 
момента L, взаимодействие которого с МПЗ создаёт внешний управляющий механиче-
ский момент: 
 

 M L B .              (2) 
 

В соответствии с (2) вектор механического момента всегда лежит в плоскости, 
перпендикулярной вектору геомагнитной индукции. В системе сброса кинетического 
момента K , накопленного СГК, момент, развиваемый силовыми электромагнитами, 
формируется в соответствии с релейным законом формирования координатной состав-
ляющей магнитного момента iL  с гистерезисом 0d : 
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Здесь СГКН  – кинетический момент СГК; J  – матрица размерности 33, характеризу-

ющая моменты инерции КА относительно связанных с центром масс осей; ω  – вектор 
абсолютной угловой скорости КА в проекциях на его связанные оси; d – единичный 
вектор, направленный по оси, ортогональной плоскости векторов K и В (по этому век-
тору направляется момент, развиваемый силовыми электромагнитами); нL  – номиналь-

ный магнитный момент силового электромагнита, одинаковый для каждой координат-
ной оси. 

В силу произвольной в общем случае величины угла между векторами K и В из 
(3)-(5) следует, что формируемый в соответствии с (2) механический момент имеет две 
составляющие: полезную, коллинеарную вектору кинетического момента K, и паразит-
ную, ортогональную вектору K. При работе штатного алгоритма непосредственно ком-
пенсируется коллинеарная составляющая. Возможность компенсации ортогональной 
составляющей возникает за счёт поступательного движения КА по орбите, при этом 
вектор геомагнитной индукции В изменяется как касательная к поверхности геопотен-
циала магнитного поля Земли. Отсюда следует важный вывод о том, что как бы ни был 
расположен вектор K по отношению к вектору В, в любом случае он будет обнулён 
именно из-за вращения вектора В в пространстве с двойной орбитальной частотой. 

Оценка величин полезного и паразитного моментов и описание принципов рабо-
ты МССКМ приведены в [4]. 

МССКМ реализована таким образом, что в качестве входного параметра исполь-
зуется кинетический момента системы «КА+СГК» (۹), модуль которого в процессе ра-
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боты МССКМ стремится к нулевому значению, приводя систему «КА+СГК» в начало 
координат по угловым скоростям. 

В постановке рассматриваемой задачи стабилизации КА без использования дат-
чиков угловой скорости кинетический момент СГК равен нулю (СГК выключен) и от-
сутствует информация об угловой скорости КА, что не позволяет рассчитать вектор 
кинетического момента в соответствии с (3) и, следовательно, привести систему в 
начало координат по угловым скоростям. 

В работе решается задача формирования вектора K для МССКМ по информации 
о векторе геомагнитной индукции с учётом ранее сделанного вывода о возможности 
решения задачи при  произвольном направлении в пространстве вектора K. 

Используя выражение (1) и релейный закон (5), сформируем исходные данные 
для расчёта вектора K следующим образом: 
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где Т  – интервал времени между измерениями nB  и 1nB . 

Выражение (7) определяет единичный вектор, по которому направим якобы име-
ющий место кинетический момент K: 
 

0 nk K c ,             (8) 
 

где 0k  – максимальная величина кинетического момента, которая может быть выдана в 

МССКМ по каждому каналу. 
 

Результаты математического моделирования  
и натурного эксперимента 

Моделируемый космический аппарат обладает следующими динамическими ха-
рактеристиками. 

Моменты инерции: 
 

37337 113 14

113 10113 157

14 157 41283

 
    
  

J . 

 

Характеристики МССКМ: 
  номинальный магнитный момент силового электромагнита – 1000 А·м2; 
  максимальная величина выдаваемого кинетического момента – 300 Н·м·с. 
В работе представлены результаты моделирования для случая, когда 

 2.8,0.9 1,5 c  ω . Существенным является наличие большой скорости в канале z 

(более 1/с), поскольку по результатам моделирования различных значений угловой 
скорости максимальная длительность процесса гашения угловой скорости наблюдается 
в канале z, что объясняется наибольшим значением момента инерции относительно 
этой оси. 

Результаты работы алгоритма приведены на рис. 1 – 6. 
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Рис. 1. График вектора угловой скорости КА в проекциях на оси ССК 

 

 
Рис. 2. График производной по времени вектора геомагнитной индукции  

в проекциях на оси ССК 
 

 
Рис. 3. График вектора угловой скорости КА в проекциях на оси ССК 

 

 
Рис. 4. График производной по времени вектора геомагнитной индукции  

в проекциях на оси ССК 
 
Как видно из рис. 3, 4, однозначной зависимости изменения величины геомагнит-

ной индукции от значения угловой скорости нет. Однако на длительном интервале вре-
мени (рис. 1, 2) прослеживается закономерность в последовательном уменьшении мо-
дуля вектора угловой скорости и соответствующего уменьшения модуля вектора изме-
нения магнитной индукции. 
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При достижении модуля угловой скорости величины менее 0,25/с изменение 
вектора геомагнитной индукции имеет стабильный характер, не изменяющийся с даль-
нейшим уменьшением угловой скорости (рис. 5, 6). 

 

 
Рис. 5. График вектора угловой скорости КА в проекциях на оси ССК 

 

 
Рис. 6. График производной по времени вектора геомагнитной индукции в проекциях на оси ССК 

 
На основе полученных данных определены граничные значения изменения векто-

ра геомагнитной индукции, при которых можно констатировать завершение участка 
гашения угловой скорости. При значении модуля угловой скорости КА, равного по ве-
личине 0,2/с, проекции изменения вектора геомагнитной индукции на одном шаге ко-
леблются в диапазоне от минус 0,125 до 0 мкТл/с. 

В процессе проведения натурного эксперимента в составе телеметрической ин-
формации с дискретностью один раз в 10 минут выводились значения проекций при-
ращения вектора геомагнитной индукции. На рис. 7 представлены графики изменения 
вектора геомагнитной индукции на шаге расчёта, равном 4 с. 

 
Рис. 7. График вектора геомагнитной индукции в проекциях на оси ССК,  
полученный при работе алгоритма в условиях натурного эксперимента 

 
Сравнивая графики, представленные на рис. 6, 7, можно сделать вывод о доста-

точно близких результатах, полученных в процессе моделирования и при проведении 
натурного эксперимента на КА. Из рис. 7 видно, что завершение гашения угловой ско-
рости происходит на момент времени 2120000 с. После анализа полученных данных 
было выполнено включение звёздных датчиков. С их помощью была получена инфор-
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мация о погрешностях ориентации и стабилизации КА. Подтверждено, что модуль уг-
ловой скорости КА не превосходит величины 0,2/с. 

 
Заключение 

Предложен алгоритм, реализующий гашение угловой скорости космического ап-
парата при неизвестных значениях проекций угловой скорости. Алгоритм промодели-
рован и апробирован на космическом аппарате «АИСТ-2Д» разработки АО «РКЦ 
«Прогресс». Решена задача гашения угловой скорости космического аппарата для 
определения ориентации с использованием звёздных датчиков. 
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The efficiency of a magnetic system of kinetic moment dumping in solving the problem of stabilizing 
Aist-2D spacecraft without using information on angular velocity is investigated. We defined the 
conditions under which the magnetic moment produced by electromagnets constitutes a useful control 
mechanical moment. Boundary conditions for preventing emergence of the parasitic moment are also 
defined. The paper presents the solution of the problem of forming the vector of the kinetic moment of 
the system “spacecraft + control moment gyro” according to the information on the vector of 
geomagnetic induction of the Earth. We defined the dependence of the time taken by the algorithm of 
angular speed reduction on the value and direction of the projections of the vector of spacecraft angular 
speeds at the time of algorithm actuation. The results obtained in the course of mathematical modeling 
and natural experiment on the spacecraft, the process of dumping angular speeds in providing the 
solution of the problem of attitude determination with the use of star sensors are compared. 
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