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Лабораторные испытания алгоритмов управления ориентацией мик-
роспутника "Чибис-М". Д.С. Иванов, С.О. Карпенко, М.Ю.Овчинников, Д.С. 
Ролдугин, С.С. Ткачев. Препринт ИПМ им.М.В.Келдыша РАН, Москва, 29 
страниц, 18 рисунков, библиография 19 наименований. 

 
Дано описание стенда, разработанного в ИТЦ «СканЭкс», на котором про-

изводятся испытания алгоритмов определения ориентации и стабилизации ма-
кета системы ориентации микроспутника "Чибис-М". Приведены и проанали-
зированы результаты экспериментов по демпфированию начальной угловой 
закрутки с помощью токовых катушек, по стабилизации макета с помощью ма-
ховиков, по разгрузке маховиков. Также исследуется работа алгоритма опреде-
ления ориентации макета, основными характеристиками которого являются 
точность определения вектора состояния и время сходимости. 

 

Ключевые слова: микроспутник, алгоритм управления ориентацией, то-
ковая катушка, маховик, фильтр Калмана 

 
"Chibis-M" Attitude Control Algorithm Laboratory Investigations, D.S. 

Ivanov, S.O. Karpenko, M.Yu.Ovchinnikov, D.S.Roldugin, S.S.Tkachev. Preprint of 
KIAM RAS, Moscow, 29 Pages, 18 Figures, 19 References. 

A description of laboratory facility developed by RDC "ScanEx" for the micro-
satellite “Chibis-M” attitude control system verification is presented. Experimental 
results of initial angular velocity damping, stabilizing, and flywheel unloading algo-
rithms and hardware are analyzed. Also, attitude determination algorithm is investi-
gated, its precision and convergence time are studied. 

 

Key words: microsatellite, attitude control algorithm, magnetorquer, flywheel, 
Kalman filter 
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Введение 

Практически любой проект по созданию малого спутника требует миними-
зации расходов на его проектирование и эксплуатацию. Существенная эконо-
мия этих расходов имеет место при правильном выборе проектных характери-
стик спутника, а также оптимизации его систем на начальной стадии 
проектирования. При этом очень важно суметь правильно оценить состав и ха-
рактеристики системы определения ориентации и стабилизации, а это, в свою 
очередь, трудно сделать без моделирования. Большую роль играет математиче-
ское и компьютерное моделирование, но очень важно на первых же этапах про-
верить их работу, реализуемость и эффективность на практике для конкретного 
аппаратного состава.. Для этого требуется наземный испытательный стенд. Его 
целесообразно использовать, в частности, для функциональной отработки бор-
товой системы управления ориентацией на ранних стадиях проектирования. Он 
также может быть полезен для обучения студентов, занимающихся проблемами 
ориентации спутников. 

Стенды для отработки систем управления ориентацией спутников появи-
лись в 60-х годах прошлого века. Использовались они как на промышленных 
предприятиях, так и в университетах. Как правило, они решали задачи отработ-
ки систем определения ориентации твердого тела, имеющего три степени сво-
боды, т.е. способного вращаться вокруг закрепленной точки. На теле (макете) 
устанавливались датчики определения ориентации, исполнительные элементы 
и система, отвечающая за логику управления. Поворот вокруг точки обеспечи-
валась в подавляющем большинстве случаев, так называемым, воздушным или 
аэродинамическим подвесом. Воздушный подвес представляет собой сфериче-
ский подшипник, в котором вместо смазки используется струя газа, подающая-
ся под давлением.  

В работе [1] дано описание одной из первых систем полунатурного моде-
лирования на аэродинамическом подвесе, используемой в Исследовательском 
центре Лэндли, США (Langley Research Center). На макете спутника имелись 
три маховика, магнитная система для разгрузки; система определения ориента-
ции состояла из 12 фототранзисторов, а также тахометров, измеряющих ско-
рость вращения маховиков; законы управления были реализованы в составе так 
называемого логического блока. Задачами, решаемыми на стенде, были демон-
страция устойчивой работы системы управления и отработка алгоритмов ста-
билизации. Интересная особенность стенда заключалась в том, что система не 
была полностью автономной; питание на макет подавалось от внешнего источ-
ника с использованием очень тонких проводов длиной около трех метров, иду-
щих сверху.  

В Космическом центре им.Годдарда, США (Goddard Space Flight Center) 
существовала система имитационного натурного моделирования магнитного 
поля Земли [2], используемая для калибровки магнитометров Она представляла 
из себя три пары ортогональных катушек Гельмгольца.  
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Имитатор трехосного движения и управления спутника [3], разработанный 
в 1995 г. в Научно-исследовательской лаборатории Высшей военно-морской 
школы США (Naval Postgraduate School (USNA), Optical Relay Spacecraft Labor-
atory), представляет собой платформу на аэродинамическом подвесе, в состав 
которой входят три маховика, двигатели на сжатом газе, гироскоп, магнитометр 
и оптический датчик ориентации. Масса платформы около 200 кг, поворот в го-
ризонтальной плоскости может составлять 360°, по двум другим углам ±45°. 
Цель создания стенда - отработка систем передачи данных между спутниками с 
использованием лазерного излучения. Кроме того, студенты USNA используют 
в лабораторной практике также макеты полунатурного моделирования для изу-
чения основ проектирования систем управления ориентацией микроспутников. 
Для лабораторного практикума создано несколько специальных макетов (LAB-
Sat), каждый из которых предназначен для экспериментов с одной конкретной 
системой [4]. Для исследования систем управления ориентацией имеются макет 
с магнитной системой стабилизации, системой стабилизации маховиками, сис-
темой управления микрореактивными двигателями. 

В Политехническом университете штата Вирджиния (США) разработана 
на базе коммерчески доступных элементов аэродинамической подвески компа-
нии Space Electronics Inc. (Германия) система имитационного моделирования, 
состоящая из двух макетов [5]. Первый, меньший по размерам макет (Whorl-I) 
представляет собой платформу массой 135 кг, имеющую три степени свободы: 
вращение в горизонтальной плоскости не ограничено, отклонения по наклону 
ограничены углами ±5°. Макет оснащен тремя маховиками, трехосным акселе-
рометром и двухосным датчиком наклона; имеется система балансировки цен-
тра масс; питание осуществляется от аккумуляторных батарей. Большой макет 
(Whorl-II), разработанный чуть позже [6,7], чем Whorl-I, несет платформу мас-
сой 169 кг. Поворот в горизонтальной плоскости не ограничен, по наклону мак-
симальное возможное отклонение составляет ±30°. Аппаратный состав плат-
формы практически не отличается от Whorl-I. Система, аналогичная Whorl-II, 
имеется также в Мичиганском университете, США [8]. 

Следует отметить стенды для имитации углового движения спутника с то-
ковыми катушками, созданными в Технионе, Израиль для испытания алгорит-
мов управления микроспутника TechSat и в System Innovation Ltd, Великобри-
тания. 

Специально для тестирования магнитной системы ориентации микроспут-
ника SMART был создан стенд в Университете Federico II в Неаполе, Италия 
(SMAFIS-Space Magnetic Field Simulator) [9]. Он предназначен для калибровки 
магнитных катушек и магнитометра, функциональной отработки магнитной 
системы стабилизации, изучение взаимодействия аппарата с магнитным полем. 
Движение вокруг центра масс обеспечивала система на воздушном подвесе 
MADS (Microsatellite Attitude Dynamics Simulator).  

В Delft University of Technology в Нидерландах разработана платформа для 
тестирования наноспутников [10]. Стенд состоит из колец Геймгольца, соз-
дающих заданное магнитное поле, который позволяет тестировать активные и 
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пассивные системы управления ориентацией наноспутников и в частности куб-
сатов (спутников размером 10х10х10см и массой 1 кг). 

В настоящей работе приведено описание разработанного в ИТЦ «Скан-
Экс» лабораторного оборудования и представлены результаты лабораторных 
испытаний алгоритмов управления ориентации и алгоритмов определения ори-
ентации микроспутника "Чибис-М". Микроспутник "Чибис-М" предназначен 
для исследования атмосферных грозовых разрядов. Научная аппаратура спут-
ника требует трехосной ориентации аппарата относительно орбитальной систе-
мы координат. Демпфирование начальной угловой скорости спутника после от-
деления от носителя производится с помощью электромагнитных катушек, 
взаимодействующих с геомагнитным полем. После этого осуществляется ста-
билизация аппарата в требуемом положении с помощью маховиков. В качестве 
датчиков определения ориентации используются: магнитометр, набор датчиков 
Солнца на ПЗС-линейках и три одноосных датчика угловой скорости. Испыта-
ния алгоритмов управления ориентацией спутника проводились на лаборатор-
ном стенде, разработанном в ИТЦ «СканЭкс» [11]. При создании стенда ис-
пользовался опыт, приобретенный в ИПМ им.М.В.Келдыша РАН при 
исследовании динамики лабораторного прототипа системы ориентации [12]. В 
состав стенда входит макет системы ориентации, датчики и исполнительные 
органы которого идентичны тем, что используются на спутнике "Чибис-М". 
Ниже приводится краткое описание стенда. 

1. Краткое описание лабораторного стенда 

Общий вид стенда изображен на рис. 1. В состав стенда входят: макет сис-
темы ориентации, имитатор магнитного поля, имитатор Солнца, аэродинамиче-
ский подвес, стационарный управляющий компьютер. 

 

 
Рис. 1. Внешний вид стенда 
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Макет системы ориентации состоит из непосредственно самой системы 
ориентации и стабилизации, одноплатного компьютера с беспроводным кана-
лом связи для передачи данных на стационарный компьютер, аккумуляторов, 
системы балансировки платформы, на которой установлены все элементы сис-
темы (рис.2). Масса макета составляет 14кг. Диагональные моменты инерции 
макета: 20.26xxJ кг м  ; 20.28yyJ кг м  ; 20.50zzJ кг м  ; недиагональные мо-

менты инерции близки к нулю. 

 
Рис.2. Макет системы ориентации в базовой конфигурации 

 
Система ориентации и стабилизации состоит из датчиков определения 

ориентации, исполнительных органов и блока управления системой ориента-
ции. 

В качестве датчиков определения ориентации в составе макета использу-
ются магнитометр НМR 2300R, солнечный датчик DSS3 и три одноосных дат-
чика угловой скорости ADIS 16130. Основные характеристики датчиков приве-
дены в табл.№1 [13]. 

 
Таблица № 1. Измерительные характеристики датчиков 
 

Характеристика \ датчик Магнитометр Солнечный 
датчик 

Датчик угловой 
скорости 

Диапазон измерения ± 200 000 нТл ± 45° ± 250 °/c 

Случайное отклонение   (шум) 50 нТл 0.1° 0.01 °/c 

 
В качестве исполнительных элементов системы управления ориентацией 

на макете используются электромагнитные токовые катушки и управляющие 
двигатели-маховики. Токовые катушки индуцируют управляемый магнитный 
момент, который при взаимодействии с внешним магнитным полем создаёт 
управляющий механический момент. Катушка представляет собой соленоид с 

Токовые катушки 

Аккумуляторы 

Магнитометр 

Солнечный датчик Блок управления 

Система балансировки 

Компьютер 

Преобразователь 
напряжения
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обмоткой из медной проволоки и пермаллоевым сердечником. Максимальный 
магнитный момент катушек составляет 3.2 А·м2. 

Двигатели-маховики выполнены на основе бесконтактного двигателя по-
стоянного тока с управляемым моментом (рис.3) и предназначены для исполь-
зования в качестве исполнительного органа в системах ориентации и стабили-
зации малых космических аппаратов. Электродвигатель обеспечивает вращение 
ротора-маховика с заданной частотой. Величина создаваемого им вращающего 
(управляющего) момента может плавно меняться в заданном диапазоне в соот-
ветствии с сигналом управления, подаваемым на вход двигателя-маховика. Ме-
ханический момент от управляющих двигателей маховиков создаётся при из-
менении скорости их вращения и изменяется в диапазоне [-0.40, +0.40] мН м  
в лабораторных условиях. Скорость вращения маховиков при этом изменяется 
в диапазоне [-20000, +20000] об/мин в лабораторных условиях. 

Блок управления системой ориентации и стабилизации является связую-
щим элементом между датчиками и органами управления, а также между сис-
темой ориентации и стабилизации и внешними устройствами управления. Ос-
новными функциями блока являются сбор и обработка показаний датчиков 
системы с помощью алгоритмов определения ориентации, выработка с помо-
щью алгоритмов управления команд для элементов системы стабилизации,  
приём команд от внешнего бортового контроллера управления МКА, передача 
данных в каналы телеметрии спутника. 

 

 
Рис. 3. Внешний вид блока управления системой ориентации, в состав которого входят 

двигатели-маховики 
 

Для имитации геомагнитного поля в составе стенда используется система 
из трёх пар установленных взаимно перпендикулярно квадратных катушек 
(кольца Гельмгольца) (рис.1). Стороны квадратов пар катушек – 2м, 1.9м, 1.8м. 
Данная система способна создавать практически однородное магнитное поле до 
200 мТл в заданной области, которая представляет собой шар с диаметром 650 
мм. 
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Имитатор солнца создает постоянный параллельный световой поток на 
расстоянии до 1.5 м, мощностью не менее 80000 лк. В качестве имитатора 
Солнца был выбран прожектор PAR-64 с лампой Philips 1000W230V. 

Аэродинамический подвес обеспечивает движению макета 3 степени сво-
боды, а именно вращение вокруг трёх осей с минимальным трением. По верти-
кальной оси существует возможность поворота на 360°, по двум горизонталь-
ным – на ±30°. Аэродинамический подвес состоит из пьедестала и подшипника 
в виде полусферы (рис.4). Подшипник крепится к макету системы ориентации. 

 

 
Рис. 4. Аэродинамический подвес 

 
Суммарная максимальная погрешность определения положения макета с 

помощью датчиков ориентации составляет до 50. Однако, когда все приборы на 
макете работают непрерывно (именно при включении и выключении они могут 
создавать возмущения магнитного поля), нет магнитных бурь, то вектор маг-
нитного поля определяется с точностью до 0.1-0.20. А при стабилизации макета, 
когда солнечный датчик практически не перемещается по конусу луча имита-
тора Солнца, точность определения доходит до 0.10. И, таким образом, в режи-
ме стабилизации, например, может достигаться точность определения ориента-
ции до 0.10-0.20. 

В табл. №2 сведены оценки всех возмущающих моментов, действующих 
на макет. Следует отметить, что оценка возмущающих моментов производи-
лась сверху, то есть рассматривался худший случай: из возможных значений 
параметров макета (угловая скорость, отражающие свойства поверхности маке-
та, нежелательный магнитный момент и т.д.) выбирались те, которые дадут 
наибольшее значение возмущающего момента. 
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Таблица 2. Сводная таблица возмущающих моментов 
 
Источник возмущающего момента Значение максимального мо-

мента, Н·м 
Вязкость при движении подшипника 3·10-7 
Неидеальность поверхностей чаши и 
подшипника 

3·10-5 

Вязкость при движении платформы ма-
кета 

1·10-6 

Лобовое сопротивление элементов ма-
кета о воздух 

2·10-6 

Возмущающий магнитный момент на 
макете 

2·10-5 

Давление потока света от имитатора 
Солнца 

2·10-8 

Влияние вращения Земли (гироскопи-
ческий момент) 

6·10-6 

Несбалансированность макета 4·10-4 
Нагрев элементов макета, вызывающий 
разбалансировку 

4·10-4 

 
В случае отсутствия больших воздушных потоков в лаборатории и при 

стабильно работающей аппаратуре макета, которая не создает больших магнит-
ных моментов, основным возмущением является несбалансированность макета 
(смещение центра масс от точки подвеса), которая может быть вызвана также 
нагревом элементов макета (вследствие чего центр масс макета может сме-
ститься). При этом суммарный возмущающий момент может достигать макси-
мального управляющего момента со стороны маховиков - 44 10 Н м  , при 
этом он направлен перпендикулярно местной вертикали. 

2. Алгоритм управления макета системы ориентации с помо-
щью маховиков 

В настоящем разделе приводится исследование управляемого движения 
макета системы ориентации с помощью маховиков. 

Для описания динамики объекта используются следующие системы коор-
динат: 

OXYZ  - лабораторная система координат. Ось OX  направлена по вектору 
магнитного поля, которое во время экспериментов задается постоянным по на-
правлению в горизонтальной плоскости, OY вертикально вниз, а OZ  достраи-
вает эту систему до правой ортогональной системы координат. 

Oxyz  - связанная система координат. Её оси являются главными централь-
ными осями инерции макета системы ориентации микроспутника. 

Переход между системами координат осуществляется с помощью матрицы 
направляющих косинусов A : Oxyz OXYZR AR , где OxyzR  - вектор, записанный в 

связанной системе координат, а OXYZR  - в лабораторной. 
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Для описания движения вблизи положения равновесия используются са-
молетные углы , ,    (последовательность поворотов 2-3-1 показана на рис. 
5). Связь между матрицей A  и углами следующая: 

cos cos sin sin cos

cos sin cos sin sin cos cos sin sin cos cos sin

cos sin sin sin cos cos sin sin sin sin cos cos

    
           
           

 
     
     

A

 

 
Рис.5. Самолетные углы 

Динамика объекта описывается уравнениями  

вш   Jω ω× Jω M H ω× H . 
Здесь J  - тензор инерции, H  - вектор, компонентами которого являются про-
екции кинетических моментов маховиков на связанные оси, в качестве момента 
внешних сил вшM  выступает момент силы тяжести, связанный с неидеальной 
балансировкой макета (центр масс не совпадает с центром подвеса). 

Закон управления, обеспечивающий асимптотическую устойчивость тако-
го положения равновесия, когда 0ω  и матрица A  - единичная, выглядит сле-
дующим образом [14]: 

.ak k       H ω H S ω ω Jω  

Здесь  23 32 31 13 12 21

T
a a a a a a   S , 0k  , 0ak   - параметры управления. 

В этом случае система уравнений, описывающая движение макета примет вид 

ak k  Jω ω S M , 

,ak k       H ω H S ω ω Jω  

A WA . 

(1)

Момент силы гравитации равен 
mM r × Ag , 

где g  - вектор ускорения свободного падения, r  - радиус вектор центра масс. 
То есть в этом случае будем считать, что оси системы координат Oxyz  не явля-



 11

ются центральными, а просто главными. Учитывая, что ось OY  направлена 
вертикально вниз, получим момент в проекциях на оси связанной системы ко-
ординат 

cos sin cos cos

sin cos sin

cos cos sin

y z

z x

x y

r r

mg r r

r r

   
  
  

  
 

  
  

M . 

Отклонение положения равновесия определяется выражениями 
0,

,
2

.
2

x

a y

z

a y

mgr

k mgr

mgr

k mgr












 


 
(2)

Момент силы гравитации исключен из закона управления, так как он зара-
нее неизвестен (а точнее, неизвестно смещение центра масс относительно точки 
подвеса) и рассматривается как возмущение. Таким образом, наличие такого 
момента будет влиять на отклонение оси Oy  от вертикали (оси OY ). При этом, 
чем меньше yr  ( 0yr  ), тем больше будет это отклонение. 

На рис. 6-8 представлены результаты экспериментов по развороту макета. 
На рис.6 приведена эволюция углов, задающих ориентацию макета. Рис.7 ил-
люстрирует эволюцию компонент угловой скорости. На рис.8 приведено изме-
нение скорости вращения маховиков. 

 
Рис. 6. График изменения ориентации макета при развороте  
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Рис. 7. График изменения угловой скорости макета при развороте  

 
Рис. 8. График изменения скорости вращения маховиков при развороте макета 

 
Из графиков видно, что происходит стабилизация аппарата в положении, 

близком к 0     . Отклонение от требуемого положения связано с внеш-
ними возмущениями, а именно, с моментом силы тяжести. Это отклонение оп-
ределяется выражениями (2). Наличие остаточного кинетического момента ма-
ховиков связано с ненулевой начальной угловой скоростью макета и 
неидеальной балансировкой макета. 
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3. Алгоритм разгрузки маховиков  

Если система находится в положении равновесия, то управление, опреде-
ляемое вторым уравнением системы (1), примет вид 

akH S . 

Вектор (2 , 2 , 2 )T  S , тогда, используя выражения (5), выпишем уравнения 
эволюции кинетических моментов маховиков 

2

0

2

z

a y

a

x

a y

mgr

k mgr

k

mgr

k mgr

   
 
 
 
  

H . 

Отсюда  

0

2
,

2
a z

x x
a y

k mgr
H t H

k mgr
  


 

0 ,y yH H  

0

2
.

2
a x

z z
a y

k mgr
H t H

k mgr
 


 

Задавая отклонения центра масс от точки подвеса, по этим формулам можно 
оценить время насыщения маховиков. В настоящем разделе проведено иссле-
дование алгоритма разгрузки, предложенного в [15], 

2

k

B
  L B H . 

Здесь L  - магнитный момент, создаваемый катушками, а B  - внешнее магнит-
ное поле в связанной системе координат Oxyz , а 0k   - некоторая положитель-
ная константа. Запишем уравнения движения 

ak k    Jω ω S L B M , 

.ak k       H ω H S ω ω Jω  

A WA , 
где M  - момент возмущающих сил, в роли которого выступает момент силы 
тяжести, о чем уже говорилось выше. 

Будем считать, что разгрузка производится в стационарном положении, то 
есть A  - единичная матрица, а 0ω . Тогда получим 

2a

k
k m

B
    S B B H r g . 

.ak H S  
Так как система неподвижна, то вектор B  магнитного поля и вектор g  ус-

корение свободного падения будут постоянны, в этом случае получаем неодно-
родную систему с постоянными коэффициентами, описывающую эволюцию 
вектора кинетического момента 
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2

k
m

B
    H B B H r g . 

Его решением будет 

3

1 2 3 3 2 2

2 1

0
( , )

0kt kt

b
m m

C C b e C e t
B k B

b b

 

   
             

       

B r g B B r g
H B B , 

где 1 2 3, ,C C C  - постоянные интегрирования. Видно, что эффективность зависит 
от величины параметра k  и чем больше параметр k , тем быстрее будет проис-
ходить разгрузка. Так же стоит отметить, что по направлению вектора магнит-
ного поля разгрузка не будет происходить (магнитные системы не могут соз-
дать момент параллельный вектору магнитного поля). Слагаемое, 
пропорциональное времени, зависит от взаимного направления вектора силы 
тяжести и вектора магнитного поля, в случае, когда они перпендикулярны друг 
другу, разгрузка будет наиболее эффективной. 

Результаты экспериментов, иллюстрирующие разгрузку, приведены на 
рис.9-11. На рис.9 приведена эволюция угла поворота вокруг вертикальной оси 
во время разгрузки. Рис.10 показывает эволюцию скорости вращения маховика, 
ось которого расположена вертикально. На рис.11 приведен магнитный управ-
ляющий момент, который вычисляется в соответствии с алгоритмом разгрузки. 

 
Рис. 9. Ориентация макета во время разгрузки 
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Рис.10. Эволюция скорости вращения маховиков при работе алгоритма разгрузки 

 
Рис.11. Магнитный момент катушек при разгрузке 

 
Из графиков видно, что происходит уменьшение скорости вращения махови-
ков, а ориентация меняется слабо. Конечное отклонение макета от нулевого по-
ложения связано с тем, что разгрузка маховиков и стабилизация происходит в 
течение фиксированных последовательных временных интервалов. 
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4. Алгоритм демпфирования начальной закрутки с помощью 
токовых катушек 

Одним из часто используемых исполнительных элементов являются маг-
нитные катушки. С их помощью создается собственный дипольный момент 
спутника m , который при взаимодействии с геомагнитным полем с индукцией 
B  создает механический момент 

 M m B .           (3) 
Использование токовых катушек имеет ряд преимуществ. Основными являются 
отсутствие расхода рабочего тела, низкая по сравнению с другими распростра-
ненными исполнительными элементами (маховики, реактивные двигатели) 
стоимость, невысокое энергопотребление. Благодаря таким качествам магнит-
ные катушки особенно часто используются на небольших спутниках, это же по-
зволило установить их на микроспутнике «Чибис-М». Использование магнит-
ных катушек затрудняется невозможностью создать любой заданный по 
направлению механический момент. Как видно из (3), механический момент в 
любой момент времени лежит в плоскости, перпендикулярной вектору геомаг-
нитной индукции. Выбор собственного дипольного момента спутника за счет 
изменения тока в катушках позволяет определить направление и величину век-
тора механического момента в этой плоскости. Кроме того, точность магнит-
ных систем ориентации заметно ниже, чем точность, скажем, маховиков. Это 
приводит к тому, что магнитные катушки используются либо совместно с дру-
гими исполнительными элементами, либо на этапе гашения начальной угловой 
скорости после отделения спутника от ракеты-носителя. На микроспутнике 
«Чибис-М» магнитная система будет использована для демпфирования началь-
ной угловой скорости и разгрузки маховиков. 

Для демпфирования угловой скорости спутника используется алгоритм «-
Bdot» [16]. В этом случае дипольный магнитный момент спутника имеет вид 

k m B ,           (4) 
где производная вычисляется в связанной системе координат. Рассмотрим ло-
гику формирования закона управления (4). Запишем уравнения движения в ви-
де 

  ω ω Jω M . 
Если на спутник действует гравитационный момент, то уравнения движе-

ния допускают интеграл Якоби 

     2
0 3 3 0 2

1
, 3 , ,

2
J      ω Jω e Je e Jω , 

где 3 2,e e  – орты радиус-вектора спутника и нормали к нему в плоскости орби-
ты, составляющие два орта орбитальной системы координат (третий орт дост-
раивается так, чтобы система координат была правой ортогональной) и запи-
санные в связанной системе координат, 0  – орбитальная скорость движения 
центра масс спутника (предполагается, что орбита круговая). 
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Если на спутник действует также магнитный момент  M m B , это выра-
жение уже не будет первым интегралом. Рассмотрим  2

0 3 / 2V J C B    в 

качестве функции Ляпунова. Ее производная в силу уравнений движения 

   
3

0 2 0 2
1

i i i
i

V M 


     e M Ω e . 

Последнее выражение может быть записано в виде 
 V  m B Ω ,          

 (5) 
где 0 2 Ω ω e  – относительная скорость спутника. Выражение (5) позволяет 
сразу выбрать дипольный магнитный момент 

k m Ω B ,           (6) 
обеспечивающий асимптотическую устойчивость орбитальной ориентации, при 
которой совпадают оси связанной и орбитальной систем. Здесь k  – положи-
тельный коэффициент. 

Если спутник имеет большую угловую скорость ( 0  ω ), можно счи-

тать, что Ω ω . Такое соотношение имеет место при быстрых вращениях 
спутника после отделения от ракеты-носителя, для демпфирования которой и 
используют алгоритм «-Bdot». В этом случае закон управления дипольным мо-
ментом принимает вид 

k m ω B .           (7) 
Последнее выражение может быть преобразовано к виду 

k m B ,           (8) 
опираясь на соотношение 

   B B ω B , 
где штрихом обозначена производная в инерциальной системе координат. В 
случае большой угловой скорости спутника первым слагаемым в правой части 
этого выражения можно пренебречь и (8) сразу следует из (7). 

Таким образом, закон управления (6) обеспечивает демпфирование отно-
сительной угловой скорости, закон управления (7) – демпфирование абсолют-
ной угловой скорости, а закон управления (8) – демпфирование абсолютной уг-
ловой скорости до значения, имеющего порядок 0  (порядок скорости 
поворота вектора геомагнитной индукции в инерциальном пространстве). 

На стенде были проведены испытания работы закона управления (8). Маг-
нитное поле поддерживалось постоянным во время проведения эксперимента. 
Это означает, что законы управления (7) и (8) идентичны, поскольку производ-
ная вектора B  в инерциальной системе координат практически равна нулю. На 
самом деле, поле неподвижно в лабораторной системе координат, вращающей-
ся вместе с Землей. Поэтому, если выбрать инерциальную систему связанной с 
направлением на точку Весеннего равноденствия, то характерная скорость 
вращения вектора магнитной индукции в инерциальной системе будет равна 
скорости вращения Земли, которой можно пренебречь по сравнению с угловой 
скоростью макета. 
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Индукция поля, создаваемого при помощи стенда, составляет порядка 105 
нТл, то есть примерно в десять раз превышает величину индукции геомагнит-
ного поля. Это означает, что демпфирование начальной угловой закрутки в ла-
бораторных условиях будет примерно в 10 раз выше скорости демпфирования 
на круговой орбите с высотой 400 км, на которую планируется запустить мик-
роспутник "Чибис-М".  

Кроме геомагнитного поля на точность формирования магнитного поля 
имитатора влияют и другие возмущения, в частности, токи в аппаратуре и про-
водах стенда. Результаты испытаний показали, что во время их проведения 
ошибка формирования магнитного поля составила не более 1%. 

На рис. 12 представлен результат одного из испытаний. В начальный мо-
мент времени угловая скорость составляет 15 ˚/с, причем вектор угловой скоро-
сти направлен практически вертикально (макет закручен вокруг направления 
местной вертикали). Демпфирование происходит примерно за 700 с при ис-
пользовании токовых катушек с дипольным магнитным моментом 3.2 А·м2. 
Однако, угловая скорость выходит на ненулевое значение, составляющее около 
0.6 ˚/с. На рис. 13 представлена величина суммарного дипольного магнитного 
момента всех трех катушек. Сеансы измерения магнитного поля с выключен-
ными токовыми катушками длительностью 2 с чередуются с сеансами управле-
ния, длительностью 3с. Темно-серый цвет соответствует катушке, расположен-
ной изначально практически вертикально. Черный и светло-серый цвета 
соответствуют катушкам, расположенным в горизонтальной плоскости. Как 
видно из рис. 13, до момента выхода угловой скорости на примерно постоянное 
значение, работали в основном горизонтальные катушки. С их помощью созда-
вался момент, направленный вертикально (так как магнитное поле направлено 
горизонтально, как и катушки). Это позволило демпфировать начальную за-
крутку вокруг местной вертикали. Также из рис. 13 видно, что с уменьшением 
угловой скорости спутника уменьшается и частота изменения тока катушек. 
Включение вертикальной катушки говорит о том, что началось демпфирование 
колебаний вне горизонтальной плоскости. Их возникновение вызвано тем, что 
центр вращения макета не совпадает с его центром масс. В результате макет 
испытывает воздействие возмущающего гравитационного момента. Возникаю-
щую при этом скорость (фактически, скорость, с которой макет «валится» на 
бок) и пытается демпфировать катушка, расположенная вертикально. Кроме 
возмущающего момента, работе магнитных катушек мешают токи, возникаю-
щие в макете, из-за которых показания магнитометра оказываются неточными. 
Все эти и приводит к тому, что скорость удается демпфировать не до нулевого 
значения. Однако достигнутые точность и быстродействие вполне можно счи-
тать достаточными для этапа гашения начальной скорости аппарата. Если в ла-
бораторных условиях, где магнитное поле превышает примерно в 10 раз маг-
нитное поле Земли на круговой орбите высотой 500 км, начальная угловая 
скорость 15 ˚/с демпфируется за 10 мин, то на орбите с учетом того, что момен-
ты инерции макета и спутника отличаются примерно в 4 раза, аппарат будет 
демпфировать ту же угловую скорость примерно 400 мин (около 4-х витков), 
что вполне удовлетворяет предъявленным требованиям. 
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Рис. 12. Демпфирование угловой скорости 

 
Рис. 13. Токи катушек 

5. Алгоритм определения ориентации на основе фильтра 
Калмана 

Для решения задачи активного управления микроспутником необходимо 
знать параметры ориентации тела относительно заданной системы координат. В 
качестве параметров ориентации часто принимают кватернион поворота орби-
тальной системы координат в связанную с аппаратом систему координат и век-
тор угловой скорости связанной системе координат относительно инерциаль-
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ной с системы координат. Параметры ориентации спутника определяются с по-
мощью данных бортовых датчиков. Для задач активного управления ориента-
цией, для которых необходимо знание текущих параметров ориентации, обра-
ботка данных с датчиков производится непосредственно на бортовом 
компьютере спутника. Для определения параметров ориентации в режиме ре-
ального времени часто выбирается фильтр Калмана – рекурсивный метод оцен-
ки параметров, использующий для работы математическую модель движения 
объекта и текущий вектор измерений [17]. 

В качестве алгоритма определения ориентации микроспутника "Чибис-
М" был выбран фильтр Калмана, основанный на измерениях солнечного датчи-
ка, магнитометра и датчика угловой скорости. При испытаниях алгоритма на 
лабораторном стенде уделяется особое внимание вопросу настройки фильтра, 
от которой зависят важные характеристики фильтра: время сходимости и точ-
ность после сходимости.  

Для того чтобы использовать фильтр Калмана, необходимо иметь матема-
тическую модель движения тела. Перепишем уравнения движения макета (1) в 
виде 

 3

3
ak k

R


    Jω q ω η Jη         

где q  - векторная часть кватерниона  4qQ q  перехода из инерциальной 

системы координат в собственную систему координат,  поворотаη  – единич-
ный вектор направления местной вертикали, записанный в собственной системе 
координат, зGM   – это гравитационная константа для Земли, R  – расстояние 
от макета до центра Земли. Последнее слагаемое описывает гравитационный 
момент. 

Запишем кинематические уравнения в следующем виде: 
1

2
Q ΩQ . 
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Для фильтра, основанного на измерениях солнечного датчика и магнитометра, 
в качестве вектора оцениваемых величин возьмем векторную часть кватернио-
на и угловую скорость собственной системы координат относительно инерци-
альной [ ]Tx q ω . Теперь линеаризуем динамическое и кинематическое урав-
нения движения в окрестности текущего положения. Запишем уравнение (1) в 
виде 

( ) ( ) ( )
d

t t t
dt
 x F x , 
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где ( )tx  - малое приращение вектора состояния, а ( )tF  - линеаризованная мат-
рица уравнения движения в окрестности состояния ( )tx . 
Тогда получим 

  3 33 3
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3 3 3 3 3 33

6 6
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Теперь приступим к построению фильтра Калмана, использующего изме-
рения магнитометра и солнечного датчика. Оценка фильтра Калмана состоит из 
двух этапов – априори и апостериори. Рассмотри оба этапа подробнее. 

Априори оценка на k-том шаге работы фильтра ˆ k
x  представляет собой ре-

зультат интегрирования уравнений движения [18]. Начальные условия при этом 
выбираются как значение оценки ФК на предыдущем шаге и интегрирование 
производится до момента получения измерений.  

Априори оценку можно найти из уравнения 

1ˆ ˆk k k
 
 x Φ x , 

где матрица Φ  называется переходной матрицей состояния. Она приближенно 
вычисляется как 

 2
ˆ ˆ( , ) ( , ) / 2!k k k k kt T t T     Φ 1 F x F x +… . 

Но чтобы сэкономить вычислительные ресурсы при реализации часто берут 
только первый член разложения. 

Априори оценка для матрицы ошибки традиционно записывается в виде 

1
T

k k k k
 
  P Φ P Φ Q ,         (9) 

где Q  – матрица ошибки модели движения. 
Апостериори оценка строится как корректировка априори оценки после 

получения измерений. В нашем случае вектор измерений нелинейно зависит от 
вектора состояния 

ˆ( , )k k kk z h x υ .          
Здесь kz – полученный на k-м шаге вектор измерений, ( , )k kh x  – модель измере-
ний. В нашем случае вектор измерений состоит из вектора магнитного поля и 
вектора направления на Солнце в собственной системе координат 

 Tk k kz b s . 

Вектор h  можно записать в виде 

ˆ ˆ( ) ( )
To o

k k   h A q b A q s= , 

где A – матрица перехода из связанной в инерциальную систему координат, за-
писанная через кватернионы, ob и os – векторы магнитного поля и направления 
на Солнце, записанные в инерциальной системе координат.  

Линеаризуем модель измерений: 
( ) ( ) ( )t t t z H x , 
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где ( )t z  - малое приращение измерений при малом изменении вектора состоя-
ния ( )tx  в момент времени t . Матрица чувствительности H  в нашем случае 
имеет выражение 

1 2 3 3 3

1 2 3 3 3 6 6

0

0

o o o

o o o


 

 
  
 

H b H b H b
H

H b H b H b
, 

где iH  определяется из уравнения 

,

(q )

q
k

i
k i

 
   

A
H ,          

Теперь, построив матрицу чувствительности, можем записать матрицу ко-
эффициентов обратной связи kK   

1T T
k k k k k k

    K P H H P H R .       (10) 

Матрица коэффициентов обратной связи по сути является матрицей весовых 
коэффициентов для отклонения измерения от ожидаемой величины. 

Апостериори оценка ФК выглядит так: 
ˆ ˆ ˆ( , )k k k k k k      x x K z h x . 

Апостериори оценка для матрицы ошибки имеет вид 
( )k k k k

  P 1 K H P . 
Точность фильтра Калмана зависит от значений матрицы обратных коэф-

фициентов K  (9). Элементы этой матрицы сложным образом зависят от на-
чального значения матрицы ошибок (0)P , от задания матрицы ошибки модели 
движения Q  и матрицы шума измерений R . Аналитически зависимость между 
элементами матрицы обратной связи и значениями матриц (0)P ,Q , R  не уда-
ется получить. 

Часто матрицы (0)P ,Q , R  настраиваются вручную. Однако при такой на-
стройке и при наших матрицах 6 6P , 6 6Q  и 6 6R  с учетом их диагональности 
количество параметров равно 55+55+45=155. 

Если считать, что измерения не коррелированны, то в матрице R  остается 
задать только диагональные члены – значения шума для солнечного датчика и 
магнитометра, которые известны 

2 2 2 2 2 2( , , , , , )b b b s s sdiag      R ,       (2.53) 

где 2
n  – это второй момент ошибки соответствующего датчика. 
Теперь рассмотрим смысл матрицы P . По определению P  – это матема-

тическое ожидание от квадрата ошибки фильтра Калмана. Тогда по смыслу 
матрица в начальный момент времени представляет собой математическое 
ожидание неточного задания начального вектора состояния для фильтра Калма-
на. Теперь предположим, что ошибки задания начального вектора состояния не 
коррелированны. Допустим, что известны максимальные неточности задания 
вектора состояния по ориентации и угловой скорости, тогда можно приблизи-
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тельно задать значение квадрата математического ожидания неточности фильт-
ра так: 

2 2 2 2 2 2(0) ( , , , , , )erq erq erq er er erdiag        P .     (11) 

Рассмотрим матрицу ошибок математической модели движения Q . Сдела-
ем также предположение об отсутствии корреляции в ошибках. Будем считать, 
что ошибка по определению ориентации одинакова по всем углам, ошибка по 
определению угловой скорости одинакова для всех компонент. Тогда имеем 
матрицу 

2 2 2 2 2 2( , , , , , )diag erq erq erq er er er  Q .    (12) 
Таким образом, задача настройки фильтра Калмана сведена к задаче поиска 
двух параметров erq  и er  - диагональных элементов матрицы ошибки модели 
системы. Из формул (9), (10), видно, что задание параметров (11) влияет на 
скорость сходимости фильтра, а выбор параметров (12) в конечном итоге влия-
ют на точность. 

Для исследования точностных характеристик работы фильтра Калмана, а 
также времени его сходимости были проведены лабораторные испытания алго-
ритма определения ориентации в стационарном положении, то есть в положе-
нии, когда макет системы ориентации микроспутника находился в фиксирован-
ном состоянии относительно неподвижной системы координат. Кроме того, 
вектор магнитного поля и вектор направления на имитатор Солнца оставались 
неподвижными относительно лабораторной системы координат во время экс-
периментов. При такой постановке испытаний достаточно легко отследить про-
цесс сходимости и фильтра и оценить точность его работы. На рис. 14 и 15 
представлен пример работы системы определения ориентации во время одного 
из экспериментов. На рис.14 изображен график зависимости векторных компо-
нент кватерниона от времени, а на рис.15 – график зависимости компонент век-
тора угловой скорости от времени. Как видно из рисунков 14-15, в течение пер-
вых 125с работал локальный алгоритм TRIAD (ThRee-axIs-Attitude 
Determination algorithm) [19], который характеризуется невысокой точностью 
определения ориентации, начиная с 125с, был включен алгоритм, основанный 
на фильтре Калмана и использующий измерения магнитометра и солнечного 
датчика. Из графиков можно увидеть, что точность определения вектора со-
стояния значительно увеличилась по сравнению с точностью локального алго-
ритма. В рассматриваемом примере время сходимости фильтра составляет при-
мерно 60с., что можно увидеть на рис.15. Точность работы фильтра после 
сходимости определяется как среднеквадратичное отклонение вектора состоя-
ния от истинного (в рассматриваемом случае это нулевая угловая скорость и 
заданный кватернион поворота). 
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Рис.14. Кватернион поворота во время экспериментов 

 
Рис.15. Угловая скорость во время эксперимента 

Математическая модель движения макета системы ориентации микроспут-
ника, используемая в фильтре Калмана, учитывает управляющее воздействия 
только от маховиков. Однако, вследствие неточностей балансировки макета на 
аэродинамическом подвесе, на него также действует малый гравитационный 
момент. Это приводит к малым колебательным движениям макета по двум осям 
в отсутствие управления в случае, когда центр масс макета находится ниже 
точки подвеса. Колебательные движения не учтены в математической модели 
движения макета, так как требуют задания частоты колебаний, зависящей от 
величины смещения центра масс макета от точки подвеса, которая неизвестна и 
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может меняться во время эксперимента. Однако, несмотря на это фильтр Кал-
мана должен отслеживать эти колебания, иначе в случае неверного вектора со-
стояния управление также будет ошибочным, что приведет к нежелательным 
движениям макета. 

В качестве примера приведем результаты работы фильтра Калмана, по-
строенного на измерениях магнитометра и датчика Солнца при 

410erq   и 
410er  . На рис. 16 приведен график зависимости компонент векторной час-

ти кватерниона от времени, а на рис. 17 – график зависимости компонент век-
тора угловой скорости от времени. Как видно из графиков, в момент времени 
60 с был включен алгоритма определения ориентации, основанный на фильтре 
Калмана, который сходился примерно 40с. Также в момент 60 с был включен 
алгоритм стабилизации, цель которого развернуть макет таким образом, чтобы 
оси связанной с ним системы координат совпадали с осями неподвижной сис-
темы координат, и удерживать его в таком положении. Алгоритм справился с 
задачей примерно за 60 с, после чего пытался удерживать это положение, одна-
ко макет с малой амплитудой колебался по двум горизонтальным осям. Про-
следим, отслеживает ли фильтр Калмана эти малые колебания. Для этого на од-
ном графике (рис.18) изобразим кватернион поворота, полученный фильтром 
Калмана (жирные линии), и полученный с помощью локального алгоритма 
(тонкие линии). Как видно, фильтр неплохо отслеживает эти малые колебания, 
несмотря на то, что они не заложены в математическую модель. 

 
Рис.16. Кватернион поворота во время эксперимента 
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Рис.17. Компоненты угловой скорости во время эксперимента 

 

 
Рис.18. Компоненты кватерниона, полученные локальным алгоритмом и 

фильтром Калмана 

Однако в случае других настройках фильтра Калмана ( 410erq  , 410er  ) 
может происходить следующий эффект. За счет того, что фильтр становится 
менее чувствительным к измерениям, то есть на этапе коррекции вектор со-
стояния слабо изменяется (фильтр «считает», что возмущения малы и можно 
«доверять» математической модели движения), фильтр начинает работать не-
удовлетворительно, плохо отслеживает малые колебания и, как следствие, ал-
горитм стабилизации раскачивает эти малые колебания. Фактически, такой 
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«слабочувствительный» фильтр Калмана не только плохо отслеживает движе-
ния объекта, но и обуславливает собой некоторую задержку в получении ре-
ального движения.  

Таким образом, по результатам лабораторных испытаний были выработа-
ны следующие рекомендации по использованию фильтра Калмана для опреде-
ления вектора состояния макета системы ориентации спутника. В случае плохо 
отбалансированного макета не рекомендуется использовать фильтр Калмана с 
настройками, большими, чем 410erq   и 410er  . Это может привести к не-
удовлетворительной работе системы алгоритма стабилизации макета. Следует 
включать фильтр Калмана при угловых скоростях не более 5 0/c. При больших 
угловых скоростях оценки фильтра ухудшаются за счет больших ошибок ис-
пользования линейных моделей движения, а также возникает слишком большая 
ошибка задания начального приближения - значения, получаемые алгоритмом 
TRIAD. 

Заключение 

Приведены результаты лабораторные испытания алгоритмов управления 
ориентацией микроспутника "Чибис-М", а также алгоритма определения ори-
ентации на основе фильтра Калмана. Испытания были проведены на лабора-
торном стенде, разработанном в ИТЦ "СканЭкс", который позволяет имитиро-
вать угловое движение макета системы ориентации с помощью 
аэродинамического подвеса, имитатора геомагнитного поля и имитатора Солн-
ца. Испытания подтвердили работоспособность алгоритмов управления ориен-
тацией на стенде, что повышает вероятность эффективной работы алгоритмов 
при летных испытаниях на спутнике "Чибис-М". 
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