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ОБЩАЯ ХАРАКТЕРИСТИКА РАБОТЫ 

 
Актуальность проблемы. Результаты ряда выполняемых на искусствен-

ных спутниках Земли (ИСЗ) экспериментов по физике жидкости, материалове-
дению, биологии и медицине существенно зависят от микроускорений, дей-
ствующих на экспериментальные установки. Чтобы такие эксперименты были 
успешными, микроускорения должны быть малыми. Микроускорения на борту 
ИСЗ определяются конструкцией спутника и его движением, прежде всего, 
движением относительно центра масс. Поиск приемлемых вариантов конструк-
ции и режимов движения спутников, предназначенных для исследований в об-
ласти микрогравитации, приводит к задаче математического моделирования 
микроускорений. 

Цель диссертации состоит в поиске и исследовании режимов вращатель-
ного движения ИСЗ, обеспечивающих низкий уровень квазистатических микро-
ускорений. Для надежной реализации такие режимы должны быть управляемы-
ми. Управление предлагается осуществлять электромеханическими исполни-
тельными органами – двигателями-маховиками или гиродинами, поскольку они 
вносят минимальные возмущения в требуемое движение спутника. В качестве 
дополнительных условий при поиске режимов с малым уровнем микроускоре-
ний рассматриваются условия малости области вариации вектора микроускоре-
ния, большого токосъема с солнечных батарей спутника, медленного накопле-
ния собственного кинетического момента электромеханическими управляющи-
ми устройствами. Исследование проводится с учетом дискретности работы 
БЦВМ и наличия зон нечувствительности в датчиках системы управления. 
Кроме задач, в которых объектом исследования является движение спутника, в 
диссертации рассмотрены задачи выбора конфигурации и анализа динамиче-
ских возможностей применяемых систем двигателей-маховиков и гиродинов. 

Научная новизна результатов диссертации обусловлена спецификой 
требований, предъявляемых к управляемым движениям спутника и условиям на 
его борту. Конкретные новые результаты сформулированы ниже в разделе «Ос-
новные результаты работы». 

Апробация работы. Основные результаты, представленные в работе, до-
кладывались и  обсуждались на следующих конференциях и семинарах: 

• X Всероссийский съезд по фундаментальным проблемам теоретической и 
прикладной механики (Нижний Новгород, 24–30 августа 2011 г.); 

• Международная конференция «Научные и технологические эксперименты 
на автоматических космических аппаратах и малых спутниках» (Самара, 
2–5 сентября 2008 г.); 

• XXXI, XXXIII и XXXV Академические чтения по космонавтике (Москва, 
2007, 2009 и 2011 гг.); 

• V Международный аэрокосмический конгресс «IAC’06» (Москва, 27–31 
августа 2006 г.); 

• Научно-техническая конференция «Системы управления беспилотными 
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космическими и атмосферными летательными аппаратами» (Москва, 
ФГУП МОКБ "Марс", 25–27 октября 2010 г.); 

• Молодежная научно-техническая конференция «Аэрокосмическая техни-
ка: исследования, разработки, пути решения актуальных проблем» 
(Москва, ФГУП "ГКНПЦ им. М.В. Хруничева", 2007 и 2010 гг.); 

• Семинар по механике космического полета им. В.А. Егорова. Руководите-
ли: чл.-корр. РАН В.В. Белецкий, доц. М.П. Заплетин и проф. В.В. Сазо-
нов (Москва, мехмат МГУ, 2008 и 2011 гг.). 
Публикации. Всего по теме диссертации опубликовано 11 работ, в том 

числе 2 в изданиях, рекомендованных ВАК РФ. Список работ приведен в конце 
автореферата. 

Структура и объем диссертации.  Работа состоит из введения, пяти глав 
и двух приложений. 
 

СОДЕРЖАНИЕ РАБОТЫ 
 

Во введении описан объект исследования – ИСЗ для выполнения экспе-
риментов в области микрогравитации, и сформулирована основная решаемая 
задача. 

В диссертации рассматриваются так называемые квазистатические мик-
роускорения. Частоты таких микроускорений не превышают нескольких тысяч-
ных долей герца, их абсолютные величины весьма малы, но именно эти микро-
ускорения наиболее критичны для микрогравитационных исследований. Квази-
статические микроускорения на борту низкоорбитального ИСЗ вызываются че-
тырьмя причинами: 1) движением спутника относительно центра масс как твер-
дого тела, 2) градиентом гравитационного поля, 3) аэродинамическим торможе-
нием, 4) действием силы, создаваемой органами управления. Если спутник со-
вершает неуправляемое движение или для управления им используется гироси-
стема – двигатели-маховики или гиродины, то последняя из перечисленных 
причин исчезает. При таком сужении постановки задачи квазистатическое мик-
роускорение в заданной фиксированной точке борта описывается простой фор-
мулой, причем чтобы воспользоваться ею, достаточно знать только орбиту и 
вращательное движение спутника. 

Вывод формулы микроускорения основан на следующем определении. 
Пусть спутник представляет собой твердое тело, и точка P  жестко связана с его 
корпусом. Микроускорением b  в точке P  называется разность между напря-
женностью гравитационного поля в этой точке и абсолютным ускорением по-
следней. Роль вектора b  в орбитальных экспериментах аналогична роли уско-
рения свободного падения g  в экспериментах на поверхности Земли. В частно-

сти, если в точке P  закрепить пробное тело с исчезающе малой массой pm , то 

сила реакции, действующая на это тело со стороны ИСЗ, будет равна bpm− . 

Приближенная формула для расчета микроускорений имеет вид 
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Здесь d  – радиус-вектор точки P  относительно центра масс спутника – точки 
O , ω  – абсолютная угловая скорость спутника, точка над буквой означает 
дифференцирование по времени t , Eµ  – гравитационный параметр Земли, r  – 
геоцентрический радиус-вектор точки O , v  – скорость этой точки относи-
тельно поверхности Земли, aρ  – плотность атмосферы в точке O , c  – балли-
стический коэффициент спутника. 

Формула (1) выведена для общего случая без каких-либо частотных 
ограничений. Однако если спутник имеет большие инерционные характери-
стики и его вращательное движение рассчитывается как движение твердого те-
ла (такое движение обычно очень медленное), то формула (1) дает именно ква-
зистатическое микроускорение. 

Уравнения движения спутника состоят из двух подсистем. Одна подси-
стема описывает движение его центра масс, другая его движение относительно 
центра масс (вращательное движение). Подсистема уравнений движения цен-
тра масс записывается в гринвичской системе координат относительно компо-
нент векторов r  и v . Нецентральность гравитационного поля учитывается с 
точностью до членов порядка (16,16) включительно в разложении гравитаци-
онного потенциала Земли в ряд по шаровым функциям. Атмосфера считается 
вращающейся вместе с Землей, ее плотность рассчитывается согласно модели 
ГОСТ Р 25645.166-2004. Параметры атмосферы считаются неизменными на 
каждом исследуемом временном интервале движения спутника. 

Подсистема уравнений вращательного движения записана в предполо-
жении, что спутник представляет собой гиростат. Чтобы записать ее уравнения, 
используется система координат 321 xxOx , образованная главными централь-
ными осями инерции спутника. Ниже, если не оговорено особо, координаты 
точек и компоненты векторов относятся к этой системе координат. Подсистема 
вращательного движения образована тремя группами уравнений: уравнениями, 
выражающими теорему об изменении кинетического момента спутника в его 
движении относительно центра масс, кинематическими уравнениями Пуассо-
на для элементов первых двух строк матрицы перехода от системы координат 

321 xxOx  к гринвичской системе координат и уравнениями, описывающими 
изменение кинетического момента гиросистемы. Уравнения третьей группы 
зависят от требуемого движения спутника и конкретизированы в последующих 
главах диссертации. 

В уравнениях первой группы учитываются гравитационный и аэродина-
мический моменты. Аэродинамический момент вычисляется в предположе-
нии, что спутник имеет форму прямого кругового цилиндра с двумя прикреп-
ленными к нему одинаковыми прямоугольными пластинами – солнечными ба-
тареями. Цилиндр имеет радиус 1.3 м и высоту 5 м, его ось совпадает с осью 
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1Ox . Пластины расположены в плоскости 31xOx  симметрично относительно 

оси 1Ox . Стороны пластин параллельны осям 1Ox  и 3Ox . Батареи жестко при-
креплены к корпусу спутника, поскольку их вращение вслед за Солнцем вызва-
ло бы дополнительные микроускорения, не учитываемые формулой (1). Инер-
ционные характеристики спутника: масса 6440кг, моменты инерции относи-
тельно осей iOx  26001 =I кгм 2 , 111002 =I кгм 2 , 109003 =I кгм 2 . Обсуждаемое 
ниже микроускорение b  рассчитывается по формуле (1) в точке =P (–1 м, 0.7 
м, 0.5 м). Это – одна из точек, где возможна установка научной аппаратуры. 
Начальный момент времени 0=t  соответствует 12:10:34 декретного москов-
ского времени 21.09.2007. В этот момент элементы орбиты спутника состав-
ляют: высота в апогее 450 км, высота в перигее 400 км, наклонение °63 . 

Задача состоит в том, чтобы найти законы управления кинетическим мо-
ментом гиросистемы, реализующие требуемые вращательные движения спут-
ника. Качество найденных законов проверяется по нескольким критериям, в том 
числе по свойствам функции )(tb . В главах 1 и 2 диссертации управления по-
строены в виде уравнений, описывающих изменение суммарного кинетическо-
го момента гиросистемы. В главе 3 показано, как такие управления конкретизи-
руются в управления образующими гиросистему четырьмя двигателями-махо-
виками. В главах 4, 5 рассмотрены задачи выбора конфигурации и анализа воз-
можностей некоторых систем двигателей-маховиков и гиродинов. 

В первой главе рассматривается движение спутника в различных вари-
антах режима орбитальной ориентации. Чтобы описать эти варианты введем 
орбитальную систему координат 321 XXOX . Это правая декартова система, 
оси 3OX  и 2OX  которой направлены соответственно вдоль r  и кинетического 
момента орбитального движения спутника rr ɺ× . Матрицу перехода от системы 

321 xxOx  к системе 321 XXOX  обозначим соответственно 3
1,|||| == jiijaA , где ija  

– косинус угла между осями iOX  и jOx . 

Рассмотрены следующие режимы вращательного движения ИСЗ: пас-
сивная гравитационная ориентация, активная орбитальная ориентация, полу-
пассивная гравитационная ориентация. 

В режиме пассивной гравитационной ориентации собственный кинети-
ческий момент гиросистемы равен нулю. Этот режим использовался при про-
ведении экспериментов в области микрогравитации на орбитальных станциях 
«Салют-6» и «Салют-7», а также на станции «Мир» в начале ее полета. Одна из 
проблем использования этого режима – выставка начальных условий. Обычно 
эти условия выставлялись так. Оси строительной системы координат выставля-
лись по осям орбитальной системы в положении, близком одному из устойчи-
вых положений равновесия эквивалентного твердого тела на круговой орбите, и 
станции вокруг нормали к плоскости орбиты сообщалась орбитальная угловая 
скорость. Такие начальные условия содержат заметную ошибку, режим полу-
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чался возмущенным и вследствие дестабилизирующего действия аэродинами-
ческого момента через несколько суток разрушался. 

В диссертации режим пассивной гравитационной ориентации спутника, 
описанного выше, рассматривается, как некоторое идеальное движение, обла-
дающее наилучшими свойствами для проведения микрогравитационных экспе-
риментов, как точка отсчета на своеобразной шкале возможных движений. Ис-
пользование этого режима в таком качестве требует, чтобы он существовал в 
практически неизменном виде длительное время. В диссертации длительность 
существования режима пассивной гравитационной ориентации обеспечивается 
специальным построением его начальных условий. Эти начальные условия 
ищутся из условия минимума функционала 

∫∑
=

−
T

i
ii dta

0

3

1

2
20 )( ωω ,                                              (2) 

где iω  – компоненты ω , 0ω  – среднее движение спутника в момент 0=t , зна-
чение T  равно нескольким орбитальным периодам. Минимизация проводится 
на решениях, в которых оси 1Ox  и 2Ox  близки к осям )( 3OX−  и 2OX  соответ-
ственно. Механический смысл функционала (2) – в случае круговой орбиты и 
при отсутствии аэродинамического момента функционал равен нулю (достигает 
абсолютного минимума) на любом положении равновесия спутника в орби-
тальной системе координат. 

В диссертации показано, что минимали функционала (2) обеспечивают 
весьма точную гравитационную ориентацию спутника на интервалах времени 
более недели. Ее медленное разрушение происходит под действием аэродина-
мического момента. В течение первых 6 суток движения 6104|)(| −⋅<tb м/c2 , а 

диаметр области вариации вектора )(tb  не превосходит 6107.0 −⋅ м/c2 . Если 
еще учесть, что колебания микроускорения происходят весьма медленно – с ор-
битальной и удвоенной орбитальной частотами, то в такой ситуации может ока-
заться эффективным применение специальных платформ, непрерывно ориенти-
рующих какую-либо экспериментальную установку вдоль вектора микроуско-
рения. 

В режиме пассивной гравитационной ориентации вращательное движение 
спутника относительно орбитальной системы координат представляет собой 
малые колебания относительно некоторого равновесного положения и описыва-
ется практически постоянной матрицей )(tA . Это равновесное положение зада-
ется матрицей 0A , доставляющей минимум выражению 

∫ −
GO

0

2
0 ||)(||

T

dtAtA . 

Здесь ||||⋅  – норма Фробениуса, GOT  – длина интервала времени, на котором 
рассматривается режим гравитационной ориентации. В диссертации 



8 
 

 

6GO =T суток. Отклонения 0)( AtA −  не превышают °3  по вектору конечного 
поворота. 
 Режимом активной орбитальной ориентации в диссертации называется 
покой спутника в орбитальной системе координат, поддерживаемый системой 
управления. Активная орбитальная ориентация удобна для проведения косми-
ческих экспериментов по росту кристаллов, поскольку в ней область вариации 
вектора )(tb  мала. В диссертации закон управления гиросистемой выбран так, 
чтобы уравнения вращательного движения спутника допускали установившиеся 
решения, в которых с высокой точностью ориентация спутника остается посто-
янной. Главные члены этих уравнений сводятся к уравнениям трех независимых 
колебательных звеньев второго порядка. Рассмотрены два варианта выбора 
поддерживаемой постоянной ориентации. В первом варианте оси 1Ox  и 2Ox  
точно совпадают с осями )( 3OX−  и 2OX . В этом случае в течение первых 6 су-
ток движения микроускорения остаются практически такими же, как в режиме 
пассивной гравитационной ориентации, а модуль собственного кинетического 
момента гиросистемы H  достигает значения 260|| =H Нмс. Гиросистема, при-
емлемая по своим техническим параметрам (массе, энергопотреблению и т. п.) 
для рассматриваемого спутника, не может обеспечить 15|| >H Нмс, поэтому че-
рез несколько часов после начала движения должна произойти ее разгрузка. 
Разгрузки в диссертации не изучаются, и величина накопленного кинетическо-
го момента служит только критерием качества режима. 

Во втором варианте поддерживаемая постоянная ориентация задается 
введенной выше матрицей 0A . В течение первых 6 суток движения модуль 
собственного кинетического момента гиросистемы не превосходит 10 Нмс; 
микроускорения – те же, что и в режиме пассивной гравитационной ориента-
ции. В данном случае использование матрицы 0A  представляет только теоре-
тический интерес. Оно позволяет получить весьма обнадеживающие оценки. В 
действительности матрица 0A  не является постоянной. Расчет ее изменения в 
реальном времени довольно сложен, поскольку требует учитывать влияние 
аэродинамического момента на вращательное движение спутника. Однако в 
этом нет необходимости.  

Поддержание достаточно точной орбитальной ориентации можно обес-
печить без накопления кинетического момента гиросистемы. Надо только вы-
бором специального закона управления последней смоделировать гиродемп-
фер, использовавшийся в гравитационно-гироскопических системах стабили-
зации спутников1. Получившийся режим назван в диссертации режимом полу-
пассивной гравитационной ориентации. В этом режиме ИСЗ совершает малые 
колебания в орбитальной системе координат, а собственный кинетический мо-
мент гиросистемы остается ограниченным. В диссертации приведен закон 

                                                 
1 Сазонов В.В. Гравитационная ориентация искусственных спутников с гиро-
динами. Космические исследования, 1988, т. 26, № 2, с. 315-317. 
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управления гиросистемой, обеспечивающий практически постоянное значение 
1.10|| =H Нмс и те же значения микроускорения, что и в предыдущих способах 

орбитальной ориентации. 
Поддержание пассивной гравитационной ориентации обеспечивается 

только действием на спутник гравитационного момента и момента сил инер-
ции, поскольку речь идет о положении покоя во вращающейся системе коор-
динат. Знания параметров вращательного движения не требуется (приведение 
спутника в этот режим не рассматриваем). Реализация режима активной орби-
тальной ориентации в том виде, в каком он обсуждается в диссертации, требу-
ет знания и параметров ориентации спутника, и компонент его абсолютной 
угловой скорости. Для реализации режима полупассивной гравитационной 
ориентации достаточно знать только компоненты его угловой скорости. В 
двух последних режимах возможно сокращение информации о фазовом век-
торе, используемой для построения законов управления. 

Во второй главе исследовано движение спутника в режиме одноосной 
солнечной ориентации. Основным недостатком режимов первой главы является 
малый энергосъем с солнечных батарей при неудачном (и преобладающем во 
времени) положении орбиты спутника относительно Солнца. Поскольку про-
ведение многих космических экспериментов требует больших затрат электро-
энергии, для использования режима орбитальной ориентации на борту спутника 
надо будет иметь аккумуляторную батарею большой емкости (и массы). Эту ба-
тарею придется периодически заряжать, переводя спутник в режим солнечной 
ориентации. В такой ситуации имеет смысл рассмотреть режим солнечной ори-
ентации в качестве одного из рабочих режимов вращательного движения спут-
ника. В этом режиме ось 2Ox  (нормаль к светочувствительной стороне солнеч-
ных батарей) направлена на Солнце, абсолютная угловая скорость спутника 
практически равна нулю. Поворот спутника вокруг оси 2Ox  не фиксирован, по-
этому режим является одноосным. Он обеспечивает максимальный приток 
электроэнергии и малые значения |)(| tb , но диаметр области изменения вектора 

)(tb  сравним с |)(|max tb . 
Стабилизация режима осуществляется гиросистемой. Рассмотрены два 

варианта закона управления ее кинетическим моментом. Первый вариант ис-
пользует информацию от солнечного датчика и датчика вектора угловой скоро-
сти. Главные члены уравнений вращательного движения спутника в этом вари-
анте сводятся к двум колебательным звеньям второго порядка и одному звену 
второго порядка с астатизмом первого порядка. Первый вариант обеспечивает 

6104|)(|max −⋅≈tb м/с 2 , заданную точность ориентации (ось 2Ox  составляет с 
направлением на Солнце угол менее 3°) и приемлемую длительность переход-
ного процесса. Однако при этом законе гиросистема за первые 6 суток полета 
накапливает кинетический момент 300|| =H Нмс.  

Второй вариант закона управления гиросистемой дополнительно ис-
пользует информацию о компонентах H . Он стабилизирует спутник в режиме 
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одноосной солнечной ориентации и обеспечивает приближенную минимиза-
цию роста полного кинетического момента вращательного движения спутни-
ка. Поскольку угловая скорость спутника в ориентированном положении 
практически равна нулю, этот закон фактически минимизирует рост ||H . Ми-
нимизация осуществляется за счет управления углом поворота спутника во-
круг оси 2Ox . 

Приведем вывод основных соотношений, лежащих в основе второго вари-
анта закона управления гиросистемой. Кинетический момент спутника в его 
движении относительно центра масс ),,( 321 KKK=K  изменяется со временем 

согласно уравнению MK =ɺ . Здесь M  – вычисленный относительно центра 
масс главный момент внешних сил, приложенных к спутнику. Выделим в явном 
виде гравитационный момент – в данном случае он преобладает – и представим 
M  следующим образом 

( ) Mrr
r

M ′+×= IE ˆ
||

3
5

µ
, 

где ( )321 ,,diagˆ IIII =  – тензор инерции спутника, M′  – аэродинамический и 
другие моменты. В силу последних соотношений 
 

K
I

KK
K E MK

rrK
r

MK ′⋅+×⋅=⋅= )]ˆ([
||

3
5

µ
ɺ ,   K=K . 

Будем в каждый момент времени минимизировать выражение )ˆ( rrK IF ×⋅= . 

Это уменьшит Kɺ  и в ряде случаев даже уменьшит K . Поскольку солнечная 
ориентация не должна нарушаться, минимизация F  возможна только за счет 
поворота спутника вокруг оси 2Ox . Пусть ϕ  – угол поворота оси 1Ox  вокруг 
оси 2Ox , отсчитываемый от плоскости 31XOX , причем при 0=ϕ  ось 1Ox  со-

ставляет острый угол с осью 1OX . Тогда ( )ϕFF = . Приближенное отслежива-
ние минимума функции ( )ϕF  в процессе полета можно реализовать как движе-
ние спутника вокруг оси 2Ox  в соответствии с уравнением 
 

021 =++
ϕ

κϕκϕ
d

dF
ɺɺɺ ,     )2,1(0const =>= jjκ . 

 

Изменение ϕ  должно быть быстрым – с характерным временем намного мень-
ше орбитального периода. Выписанное уравнение второго порядка относитель-
но ϕ  реализуется, если к спутнику приложить управляющий момент 

)0,,0( 21 ωBAFc −=M ,   
ϕd

dF

II
KxKxxKxxF

13
113322

2
3

2
11

1
)()(

−
−=−+−= , 

где A  и B  – положительные параметры. Этот момент также создается гироси-
стемой – он суммируется с моментом, обеспечивающим поддержание солнеч-
ной ориентации. Математическое моделирование показало, что такой способ 
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управления всегда обеспечивает требуемую точность ориентации и малый уро-
вень микроускорений ( 6102.5|)(| −⋅<tb м/с 2  в первые 6 суток использования ре-
жима). Эффективность уменьшения ||H  имеет место только в случае, когда 
Солнце не пересекает плоскость орбиты спутника и не проходит вблизи ее зе-
нита или надира. В типичных ситуациях накопленный кинетический момент 

15|| <H Нмс. Если же Солнце пересекает плоскость орбиты или проходит вбли-
зи зенита (надира), то избежать увеличения ||H  не удается, хотя оно суще-
ственно меньше, чем при использовании первого варианта закона управления. 

В третьей главе диссертации рассматривается детальная реализация 
режимов движения спутника, описанных в главах 1 и 2 (кроме режима пас-
сивной гравитационной ориентации). Поддержание режимов обеспечивается 
гиросистемой, состоящей из четырех одинаковых двигателей-маховиков 
(ДМ), оси вращения которых расположены параллельно боковым ребрам пра-
вильной четырехгранной пирамиды (рис. 1). Углы α  и β  задают ориентацию 
пирамиды относительно системы координат 321 xxOx , °= 5.80α  – угол между 
осью k -ого маховика и осью 1Ox , °= 5.45β  – угол между проекцией k -ого 
маховика на плоскость 32xOx  и осью 3Ox  )4,3,2,1( =k . Выбор схемы установ-
ки ДМ и значений углов рассмотрены в четвертой главе. 

 

 

Рис. 1. Схема расположения системы ДМ относительно связанной 
со спутником системы координат. 

 

Математическая модель гиросистемы выражается уравнениями 
  

),,( 321 HHH=H ,    ( ) ,cos21431 αGGGGH −−+=  
 

( ) ,sinsin43212 βαGGGGH +++=     ( )3 2 4 1 3 cos sin ,H G G G G α β= + − −  
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kk LiG =ɺ ,    
L

tF
i

dt

di
T k

k
k ),( σ=+     ( )4,3,2,1=k , 

 

3121 mmm −−=σ ,   1322 mmm −+=σ ,   3213 mmm −+=σ ,   3214 mmm ++=σ , 
 

αcos4
1

1
H

m
ɺ

= ,   
βα sinsin4

2
2

H
m

ɺ

= ,   
βα cossin4

3
3

H
m

ɺ

=  . 

 

где kG  – кинетический момент ДМ с номером k , ki  – ток в обмотке этого ДМ, 
L  и T  – положительные коэффициенты, )(⋅F  – оператор дискретизации. 
Управление формируется следующим образом. Задается равномерная времен-
ная сетка τntn =  ),2,1,0( …=n , 1.0=τ с – такт работы БЦВМ. В узлах сетки в 

соответствии с законами управления глав 1 и 2 вычисляются величины )( ni tHɺ  
)3,2,1( =i ; расчет выполняется с учетом зон нечувствительности датчиков ори-

ентации, показания которых используются при формировании закона управле-
ния. Затем эти величины по указанным выше формулам пересчитываются в ве-
личины )( nk tσ  ( )4,3,2,1=k , и на каждом интервале 1+≤< nn ttt  принимается 

)(),( nkk ttF σσ ≡ . Уравнения гиросистемы интегрируются совместно с уравне-
ниями движения спутника.  
 Сравнение результатов, полученных с помощью идеализированных моде-
лей глав 1 и 2, и более реалистической модели, приведенной в главе 3, показы-
вает практически их полное совпадение при описании движения спутника. В 
случае микроускорений ситуация несколько иная. Микроускорения, рассчитан-
ные в рамках реалистической модели, содержат высокочастотные компоненты, 
которых нет (и не может быть) в расчетах по идеализированной модели. Эти 
колебания обусловлены дискретностью алгоритма поддержания ориентации. Их 
амплитуда весьма мала ( 710~ − м/c2 ), и они не сказываются на общем уровне 
микроускорений. 

Результаты моделирования показали, что все рассмотренные режимы 
обеспечивают малый уровень квазистатических микроускорений на спутнике. В 
этих режимах в середине рабочего отсека микроускорения не превышают 
6.0·10-6 м/c2. Из результатов моделирования следует также, что достаточно де-
тальный учет функционирования системы управления ориентацией спутника не 
ухудшает оценки микроускорений, полученные в рамках идеализированной мо-
дели, не увеличивает накопление кинетического момента гиросистемы и не 
ухудшает точность ориентации ИСЗ в режимах одноосной солнечной ориента-
ции. 

В четвертой главе исследована конфигурация гиросистемы из четырех 
ДМ, оси вращения которых расположены параллельно боковым ребрам пра-
вильной четырехгранной пирамиды. Получены параметрические зависимости 
для выбора наиболее рационального расположения системы относительно глав-
ных центральных осей инерции спутника, обеспечивающего широкие возмож-
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ности управления его угловой скоростью. Для рассматриваемого спутника это 
привело к параметрам, принятым в главе 3, где такая система использовалась 
для реализации найденных законов управления. Исследованы возможности 
управления спутником с помощью такой гиросистемы в случае отказа одного из 
ее маховиков. 

В пятой главе рассматривается система двухстепенных силовых гиро-
скопов – гиродинов, предназначенная для управления ориентацией искусствен-
ного спутника. Возможные значения ее суммарного кинетического момента об-
разуют в системе координат, жестко связанной со спутником, некоторую огра-
ниченную область P . Вблизи границы этой области и располагающихся внутри 
нее особых поверхностей управление кинетическим моментом усложнено или 
неосуществимо. Программный кинетический момент гиродинов, реализующий 
закон изменения ориентации спутника, должен лежать внутри P  и находиться 
вне окрестности некоторых особых поверхностей, поэтому граница и внутрен-
ние особые поверхности должны быть изучены. В диссертации предложен чис-
ленный метод построения границы области P  и её внутренних особых поверх-
ностей, основанный на методе продолжения по параметру. С использованием 
результатов Е. Н. Токаря

2 формализованы достаточные условия, позволяющие в 
ряде случаев определить тип особой поверхности. В качестве примера рассмот-
рена система из шести гиродинов, для которой построены области вариации 
вектора собственного кинетического момента и особые поверхности. Показаны 
возможности системы при отказе одного гиродина. 

В заключении приведены основные результаты диссертации. 
 

ОСНОВНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ РАБОТЫ 
 

Получены оценки квазистатических микроускорений на искусственном 
спутнике Земли, предназначенном для проведения космических экспериментов 
в области микрогравитации. Исследованы два режима вращательного движения 
спутника, поддержание которых обеспечивается электромеханическими испол-
нительными органами – двигателями-маховиками или гиродинами. Первый ре-
жим – трехосная орбитальная ориентация: продольная ось спутника направлена 
вдоль местной вертикали, солнечные батареи лежат в плоскости орбиты. Изу-
чены различные варианты реализации этого режима, причем один из них – без 
насыщения гиросистемы. Режим обеспечивает малый уровень квазистатических 
микроускорений на борту и малую область вариации вектора остаточного мик-
роускорения. 

Второй режим – одноосная солнечная ориентация: нормаль к плоскости 
солнечных батарей спутника неизменно направлена на Солнце, абсолютная уг-
ловая скорость спутника практически равна нулю. Рассмотрены два варианта 

                                                 
2 Токарь Е.Н. Проблемы управления гиросиловыми стабилизаторами. Космиче-
ские исследования, 1978, т. 16, № 2, с. 179-187. 
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закона управления собственным кинетическим моментом гиросистемы. Пер-
вый вариант обеспечивает только затухание возмущенного движения спутни-
ка в окрестности положения покоя с требуемой скоростью. Второй вариант 
дополнительно ограничивает рост накапливаемого кинетического момента ги-
росистемы за счет управления углом поворота спутника вокруг нормали к 
плоскости солнечных батарей. Оба варианта закона управления поддерживают 
режим одноосной ориентации с требуемой точностью и обеспечивают малый 
уровень квазистатических микроускорений на борту. 

Исследование обоих режимов проведено с учетом дискретности работы 
БЦВМ и наличия зон нечувствительности в датчиках системы управления. 
Решен ряд задач выбора конфигурации и анализа динамических возможностей 
применяемых систем двигателей-маховиков и гиродинов. 
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