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Монахова У.В. 
Орбитальная стабилизация динамически вытянутого малого 

космического аппарата с помощью магнитной системы ориентации 

В работе предложен алгоритм управления угловым движением 
динамически вытянутого космического аппарата. Алгоритм основан на прямом 
методе Ляпунова с использованием матричных коэффициентов управления. 
Расчетный механический момент реализуется с помощью магнитной системы 
управления ориентацией. С помощью теории Флоке подбираются параметры 
управления, обеспечивающие сходимость траектории движения к требуемой. С 
помощью численного моделирования проводится параметрическое 
исследование управляемого движения для достижения гравитационного 
положения равновесия аппарата формата 3U кубсат. 

Ключевые слова: управление движением, магнитное управление, малый 
аппарат  
 
Uliana Vladimirovna Monakhova  

Orbital Stabilization of Dynamically Elongated Small Satellite Using Active 
Magnetic Attitude Control 

The paper proposes an algorithm for angular motion control of a dynamically 
elongated spacecraft. The algorithm is based on the direct Lyapunov method using 
matrix control coefficients. The calculated mechanical torque is implemented using a 
magnetic attitude control system. Control parameters are selected using Floquet 
theory to ensure convergence of the motion trajectory to the required one. A 
numerical study of controlled motion to achieve gravitational attitude equilibrium of 
a 3U CubeSat is carried out. 
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Введение 
Магнитные системы ориентации имеют значительно меньшие требования 

по энергетике, занимают меньший объем и имеют меньшую стоимость по 
сравнению с маховичной системой, поэтому такие системы часто 
устанавливаются на аппараты класса CubeSat. Однако, хотя трехосная 
стабилизация с помощью магнитной системы ориентации характеризуется 
невысокой конечной точностью как в орбитальной, так и в инерциальной 
системе отсчета, системы магнитного управления превосходно справляются с 
некоторыми конкретными задачами. Например, демпфирование угловой 
скорости с помощью магнитных катушек эффективно осуществляется после 
отделения спутника от ракеты-носителя [1,2]. Также магнитная система 
ориентации используется для разгрузки кинетического момента маховиков. 
Магнитное демпфирование может использоваться для достижения 
полупассивной стабилизации вдоль локальной вертикали совместно с 
использованием гравитационного момента [3]; стабилизации по вектору 
скорости спутника совместно с использованием аэродинамического момента 
[4,5] и вдоль вектора геомагнитной индукции [6]. Также с помощью магнитной 
системы ориентации можно обеспечить стабилизацию одной из осей с 
помощью задания вращения [7–9], включая стабилизацию по направлению к 
Солнцу [10–12] для зарядки аккумуляторов. 

С помощью трехосного магнитного управления можно достичь 
стабилизации в любом конечном положении, в работах [5,13,14] теоретически 
доказано, что эта система управляема. Однако на практике достижение 
произвольного — далекого от гравитационного равновесия — положения в 
орбитальной системе отсчета является сложной задачей, а общая точность 
стабилизации невысока. В литературе рассматриваются различные подходы к 
управлению для достижения трехосной стабилизации спутника в орбитальной 
системе отсчета [15–18]. Несмотря на различия, все стратегии управления по 
существу реализуют закон обратной связи. 

Один из алгоритмов управления представляет собой закон обратной связи, 
основанный на прямом методе Ляпунова. Первоначально этот тип управления 
был разработан для стабилизации как в инерциальной [19,20], так и в 
орбитальной [21,22] системах отсчета. Известно, что ляпуновское управление 
обеспечивает асимптотическую устойчивость требуемого положения. Заметим, 
что в ходе его реализации при помощи магнитных катушек невозможно создать 
управляющий момент вдоль вектора геомагнитной индукции, а значит 
требуемое движение формально не обладает глобальной асимптотической 
устойчивостью. Однако с помощью выбора коэффициентов управления удается 
обеспечить асимптотически устойчивое положение равновесия [23]. В работе 
[24] предлагаемые значения коэффициентов управления и результирующий 
управляющий момент относительно невелики. Получающаяся трёхосная 
стабилизация чрезвычайно чувствительна к неопределенностям в знании 
тензора инерции, как показано в [25]. Если ограничить неопределенности в 



4 

знании моментов инерции, то можно улучшить точность стабилизации [26]. 
Значительные проблемы при стабилизации возникают у спутников с 
вытянутыми или дискообразными эллипсоидами инерции. Среди них — 
кубсаты формата 3U. В настоящей работе эта проблема решается с помощью 
рассмотрения матрицы коэффициентов усиления управления, что отличает ее 
от вышеупомянутых работ, где рассматриваются скалярные коэффициенты 
управления с обратной связью. 

1. Постановка задачи и уравнения движения 
В настоящее время одной из самых часто рассматриваемых платформ для 

МКА является 3U Cubesat. Особенностью данной платформы является 
динамическая вытянутость. Динамически вытянутым будем называть МКА с 
тензором инерции ( )diag , ,  и .A A C A C= >J  Далее будет рассмотрена задача 
орбитальной стабилизации динамически вытянутого МКА с магнитной 
системой управления угловым движением. Режим обеспечения трехосной 
ориентации представляет большой практический интерес. В этом случае 
ориентация и угловая скорость должны меняться по заранее заданному закону, 
в дальнейшем называемым опорным движением. Введем системы координат, 
которые будут использоваться далее для описания углового движения МКА: 

1 2 3aO Y Y Y  — инерциальная система координат (ИСК): начало aO  
расположено в центре масс Земли, 1aO Y  направлена в точку весеннего 
равноденствия эпохи J2000, 3aO Y  направлена перпендикулярно плоскости 
экватора; 

1 2 3cO X X X  — связанная с КА система координат (ССК): начало cO  
расположено в центре масс спутника, оси являются главными центральными 
осями инерции аппарата. 

Для перехода между системами координат будем использовать матрицу 
направляющих косинусов ИСК ССК→S , которая задает переход из ИСК в ССК. Для 
описания углового движения МКА будем использовать динамические 
уравнения Эйлера и кинематические соотношения Пуассона: 

 

[ ]

,
1 ,
2

,

ctrl

ИСК ССК ИСК ССК→ →×

+ × = +

=

= −

JΩ Ω JΩ M M

Λ Λ Ω

S Ω S









 (1) 

где J  — тензор инерции аппарата, [ ]1 2 3, , T= Ω Ω ΩΩ  — абсолютная угловая 
скорость МКА в проекциях на оси ССК, ,  ctrlM M  — момент внешних сил и 
управляющий момент соответственно, ( )0

Tλ=Λ λ  — кватернион, 
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описывающий поворот из ИСК в ССК, кватернионное произведение при этом 
введено следующим образом: 

 0 00 0

0 0

( , )qq
q

λλ
λ

−    
= =      + + ×     

λ q
Λ Q

q λ λ qλ q
 

.
 (2) 

Также здесь было введено обозначение для матрицы векторного произведения: 

 [ ]
3 2

3 1

2 1

0
0 .

0
×

−Ω Ω 
 = Ω −Ω 
 −Ω Ω 

Ω   

В качестве внешнего момента рассматривается гравитационный момент, 
который можно записать следующим образом: 

 53 ,grav R
µ

= ×M R JR  (3) 

где R  — радиус-вектор, соединяющий центр Земли с центром масс МКА и 
R = R , µ  — гравитационный параметр Земли. 

Так как в работе рассматривается система управления ориентацией на 
основе магнитных катушек, управление угловым движением происходит путем 
взаимодействия дипольного момента, создаваемого катушками, с магнитным 
полем Земли. Система уравнений, описывающих угловое движение МКА, 
оснащенного магнитными катушками, может быть записана в виде 

 
[ ]

,
,ИСК ССК ИСК ССК→ →×

+ × = + ×

= −

JΩ Ω JΩ M m B
S Ω S





 (4) 

где m — дипольный момент, создаваемый катушками, B  — вектор магнитной 
индукции Земли. Сравнивая уравнения движения с (1), получаем, что 
управляющий момент выражается следующим образом: 

ctrl = ×M m B . 

Из векторного произведения можно заметить, что управляющий момент не 
создается вдоль вектора магнитной индукции. Однако это не влияет на 
управляемость МКА, так как направление, вдоль которого недоступен 
управляющий момент, меняется в пространстве при движении аппарата по 
орбите. В силу того, что магнитные катушки не способны обеспечить 
управляющий момент вдоль вектора магнитного поля, естественным является 
выбор такой опорной ориентации, которая в пассивном движении была бы 
положением равновесия. В работе в качестве опорного движения будет 
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рассматриваться гравитационное положение равновесия в орбитальной системе 
координат (рис. 1).  

 

 

Рис. 1. Рассматриваемое в работе положение равновесия 
 

Введем опорную систему координат (ОСК): 
1 2 3cO e e e  — начало системы координат совпадает с центром масс МКА, 

положение ее осей описывается с помощью опорной угловой скорости refω  и 
матрицы перехода из ИСК в ОСК ИСК ОСК→S . Также будем полагать, что для 
опорной ориентации и угловой скорости выполнены соотношения Пуассона: 

 ,ИСК ОСК ref ИСК ОСК→ →×
 = − S ω S  (5) 

где refω  записана в проекциях на оси ОСК. Конкретные выражения для 
опорной угловой скорости и базисных векторов принимают следующий вид: 

 1 3 1 223 , 0, 0 , ,, ,r
СК

ef
С

R
µ ×

×
×

 
= = = = 
 

ω R Re e
V

ee
R

V e
R

  

где ,R V  — радиус-вектор и скорость МКА в ИСК. Здесь рассматривается 
случай движения по круговой орбите радиуса R , а значит, опорная угловая 
скорость остается константой на всем движении.  

Для того чтобы в дальнейшем получить закон управления, который будет 
приводить МКА в нужную ориентацию, необходимо записать уравнения 
углового движения относительно ОСК. Рассмотрим угловое движения МКА (1) 
под действием гравитационного момента (3) в проекциях на оси ССК: 

1e  

2e  

3e  
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[ ]

53 ,

,

ССК ССК ССК ССК ССК ССК
ctrl

ИСК ССК ИСК ССК

R
µ

→ →×

+ × = × +

= −

JΩ Ω JΩ R JR M

S Ω S





 (6) 

где ССК ИСК
ИСК ССК→=R S R . Абсолютную угловую скорость можно разложить на 

сумму опорной угловой скорости и угловой скорости относительно ОСК: 

 ,ССК ОСК ССК
ОСК ССК ref rel→= +Ω S ω ω  (7) 

где ОСК ССК→S — матрица перехода из ОСК в ССК, ССК
relω  — относительная 

угловая скорость, записанная в проекциях на оси ССК. Продифференцируем 
полученное выражение по времени: 

 .ССК ОСК ОСК ССК
ОСК ССК ref ОСК ССК ref rel→ →= + +Ω S ω S ω ω 

    

Зная, что опорная угловая скорость совпадает с орбитальной угловой 
скоростью на круговой орбите, получим 0.ОСК

ref =ω  Также, зная, что для 

ОСК ССК→S  выполняются соотношения Пуассона [ ]ОСК ССК rel ОСК ССК→ →×
= −S ω S , 

получим итоговое выражение для производной абсолютной угловой скорости: 

 [ ] .ССК ОСК ССК
rel ОСК ССК ref rel→×

= − +Ω ω S ω ω

  (8) 

Подставляя выражения для абсолютной угловой скорости (8) и (7) в уравнения, 
описывающие угловое движение (6), получим уравнения относительного 
углового движения: 

 
( ) ( )

[ ] 53 .

ССК ОСК ССК ОСК ССК
rel ОСК ССК ref rel ОСК ССК ref rel

ОСК ССК ССК ССК
rel ОСК ССК ref ctrlR

µ
→ →

→×

= − + × + +

+ + × +

Jω S ω ω J S ω ω

J ω S ω R JR M



 (9) 

2. Построение управления 
Для синтеза закона управления будем использовать прямой метод 

Ляпунова. Будем искать кандидат-функцию Ляпунова в виде: 

( ) ( )0
1 , 2 1 ,
2 rel relV q= + −ω Pω  

где P  — положительно определенная диагональная матрица, 0q  — это 
скалярная часть кватерниона ( )0

Tq=Q q , описывающего поворот из ОСК в 
ССК. Для Q  будем считать, что справедливы соотношения Пуассона: 
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( )

0

,1 1 .
2 2

rel
rel

rel relq
 −

= =  + × 

q ω
Q Q ω

ω q ω


  (10) 

Производная кандидат-функции Ляпунова в силу уравнений движения (9) и с 
учетом (10): 

 ( ) ( )( )1
0

ˆ, 2 , ,rel rel rel ctrlV q −= − = + +ω Pω ω PJ M M q

    

где для удобства введено [ ] 5
ˆ 3rel ref R

µ
×

= − × + + ×M Ω JΩ J ω ω R JR . 

Так как матрицы P  и J  являются диагональными и вследствие этого 
перестановочными,  

( )1 1ˆ, .rel ctrlV − −= + +PJ ω M M JP q  

Пусть управляющий момент удовлетворяет соотношению 

 
ˆ ,ctrl q relω= − − −M M K q K ω  (11) 

где ωK  — положительно определенная диагональная матрица и введена 
матрица 1

q
−=K JP , которая также является положительно определенной и 

диагональной. Подставляя выражение для управляющего момента, получим  

( )1 , 0.q rel relV ω
−= − ≤K ω K ω  

Так как матрица 1
q ω
−K K  является положительно определенной, то производная 

функции Ляпунова будет являться неположительной. Получаем, что для 
предложенного управляющего момента будут выполняться условия теоремы 
Барбашина-Красовского. Это означает, что предложенный управляющий 
момент (11) будет обеспечивать асимптотическую сходимость к опорному 
движению.  

3. Реализация управления при помощи магнитных 
катушек 

В работе мы будем реализовывать управляющий момент, полученный в 
предыдущем разделе, с помощью магнитной системы управления ориентацией. 
Как было отмечено ранее, управляющий момент нельзя реализовать вдоль 
вектора магнитной индукции Земли, т.е. от желаемого управления (11) 
останется часть перпендикулярная B : 

 ( ) [ ] [ ], ,ctrl ctrl B B ctrl B B ctrl
⊥

× ×
= − = −M M e e M e e M  (12) 
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где /B =e B B  — единичный вектор, направленный вдоль вектора магнитной 
индукции. Так как мы не можем реализовать полную величину управления, 
которое обеспечивает асимптотическую сходимость к опорному движению, 
рассмотрим уравнения углового движения в линейном приближении. В 
дальнейшем выберем матричные коэффициенты управления ωK  и qK  таким 
образом, чтобы управление обеспечивало сходимость к опорному движению в 
линейном приближении. 

Для дальнейшего исследования линеаризуем уравнения движения (9) 
вблизи опорного движения. Зададим матрицу ОСК ССК→S  следующей 
последовательностью поворотов: вокруг второй оси на 2α , вокруг первой на 1α  
и вокруг третьей на 3α . В таком случае столбцы матрицы ОСК ССК→S  имеют вид 

 

3 2 3 1 2 3 1

1 3 2 3 1 2 2 3 1

1 2 1

3 2 3 1 2

3 2 3 3 1 2

2 1

cos cos sin sin sin sin cos
sin cos cos sin sin ,  cos cos ,

cos sin sin

cos sin sin sin cos
sin sin cos sin cos .

cos cos

α α α α α α α
α α α α α α α

α α α

α α α α α
α α α α α

α α

+   
   = − + =   
   −   

− + 
 = + 
 
 

S S

S

  

Линеаризуя матрицу ОСК ССК→S  в окрестности опорного движения 
1 2 3 0,α α α= = =  получим  

3 2

3 1

2 1

1
1 .

1
ОСК ССК

α α
α α
α α

→

− 
 = − 
 − 

S  

Для удобства перепишем следующим образом [ ]ОСК ССК→ ×
= −S E α , где E  

— единичная матрица 3 3× , [ ]1 2 3, , Tα α α=α . Подставим полученное выражение 
в (9), оставляя только члены первого порядка и учитывая, что relω  в 
окрестности опорного движения — это малая величина: 
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[ ] [ ] [ ]

[ ]

5

5

5

3

3

3

ССК ОСК ОСК ССК ОСК ОСК ССК
rel ref ref rel ref ref rel

ОСК ОСК ОСК ОСК ОСК
ref ref ref ref rel ref

ИСК ИСК
ИСК ОСК ИСК ОСК

ИСК ИСК
ИСК ОСК ИСК ОСК

ИСК
ИСК ОСК

R

R

R

µ

µ

µ

× × ×

→ →

→ →×

→

= − × − × − × +

+ × + × + +

+ × −

− × −

− ×

Jω ω Jω ω Jω ω Jω

α ω Jω ω J α ω J ω ω

S R JS R

α S R JS R

S R J



[ ] .ИСК ССК
ИСК ОСК ctrl→×

+α S R M

 (13) 

Когда ССК совпадает с ОСК, 0rel =ω  и ОСК ССК→ =S E , тогда 

 53 .ОСК ОСК ИСК ИСК
ref ref ИСК ОСК ИСК ОСКR

µ
→ →× = ×ω Jω S R JS R   

В таком случае (13) упрощается  

 

[ ] [ ] [ ]

[ ]

[ ]

5

5

3

3 .

ССК ССК ОСК ОСК ССК
rel rel ref ref rel

ОСК ОСК ОСК ОСК ОСК
ref ref ref ref rel ref

ИСК ИСК
ИСК ОСК ИСК ОСК

ИСК ИСК ССК
ИСК ОСК ИСК ОСК ctrl

R

R

µ

µ

× × ×

→ →×

→ →×

= − × − × +

+ × + × + −

− × −

− × +

Jω ω Jω ω Jω

α ω Jω ω J α ω J ω ω

α S R JS R

S R J α S R M



  

Зная, что опорная угловая скорость совпадает с орбитальной угловой 
скоростью на круговой орбите, введем 3/ref Rω µ= =ω , тогда  

 [ ] [ ] [ ]

[ ] [ ]23 .

ССК ССК ОСК ОСК ССК
rel rel ref ref rel

ОСК ОСК ОСК ОСК ОСК
ref ref ref ref rel ref

ОСК ОСК ОСК ОСК

ctrlR R R R
ω

× × ×

× ×

= − × − × +

+ × + × + −

 
− × + × + 

 

Jω ω Jω ω Jω

α ω Jω ω J α ω J ω ω

R R R Rα J J α M



 (14) 

Для выбранного положения равновесия (Рис. 1), используя (14), можем 
получить линейные уравнения относительного движения в ССК: 

 
1 ,

,
rel rel ctrl

rel

ω α
− = + +


=

ω Y ω Y α J M
α ω
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где 
2

2

2

3 0 00 0 0

0 0 , 0 0 .

0 0 0 0 4

B C
A

B C A C A
B B

A C B B A
B C

ω α

ω

ω ω

ω ω

−  
  
  + − −  = =   
  − − −       

Y Y  

Подставляя полученный в предыдущем разделе закон управления (11) и 
учитывая (12), итоговые уравнения можно записать следующим образом: 

 
[ ] [ ] ( )1 ,

 
.

rel rel B B rel а q rel

rel

ω α ω ω
−

× ×
 = + + + + +


=

ω Y ω Y α J e e JY ω JY α K q K ω

α ω





 (15) 

Если в качестве модели магнитного поля Земли взять модель прямого 
диполя [27], то вследствие движения МКА по круговой орбите уравнения (15) 
будут являться периодическими с периодом 2 / .T π ω=  В таком случае для 
изучения движения можно применить теорию Флоке [28]. Рассмотрим 
фундаментальную матрицу Φ  для системы (15), полученную для начальных 
условий ( )0 ,=Φ E  где E  — единичная матрица 6 6× . Пусть kρ  являются 
корнями характеристического уравнения  

( )( )det 0,T ρ− =Φ E  

тогда если для любого k  выполняется ( )Re ln 0,kρ <  то положение равновесия 
0,  0rel= =α ω  линейной системы (15) будет асимптотически устойчивым. Более 

того, чем меньше ( )max Re ln kρ , тем быстрее сходится система к положению 
равновесия. Таким образом, оптимальные матричные коэффициенты 
управления ωK  и qK  получаются из решения задачи минимизации  

( )max Re ln minkk
ρ → . 

Следует иметь в виду, что полученные ωK  и qK  будут оптимальными 
только для линейной системы уравнений. С другой стороны, поскольку 
основное возмущение, вызванное гравитационным моментом, учитывается в 
уравнениях, а различие между упрощенной моделью магнитного поля и 
реальной довольно мало, можно рассчитывать, что закон управления обеспечит 
приход МКА в нужное положение с некоторой точностью. 
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4. Численное исследование 
Для демонстрации работы предложенного алгоритма управления 

ориентацией при помощи магнитных катушек проводилось численное 
моделирование, учитывающее различные факторы. В моделировании будет 
рассматриваться низкая околоземная орбита высотой 400 км и наклонением 97º, 
в силу чего на МКА будет действовать не только гравитационный момент, но и 
аэродинамический. Чтобы записать аэродинамический момент, будем считать, 
что МКА имеет форму параллелепипеда, как в случае с платформой 3U Cubesat. 
Момент аэродинамических сил будет состоять из моментов, действующих на 
стороны МКА. Пусть jn  — это вектор из центра масс МКА в геометрический 
центр -йj  стороны, а j

aeroF  — это аэродинамическая сила, действующая на -юj  
сторону, тогда аэродинамический момент:  

 
6

1
.j

aero j aero
j=

= ×∑M n F  (16) 

Модель силы атмосферного сопротивления выглядит следующим образом: 

 ,
2ero

D
atma SC ρ= −F V V  (17) 

где DC  — коэффициент сопротивления, S  — площадь поперечного сечения 
относительно набегающего потока, atmρ  — плотность атмосферы, V  — 
скорость МКА относительно атмосферы. В моделировании считаем плотность 

atmρ постоянной и равной 3124 2 к м. 10 г /−⋅ . Скорость аппарата относительно 
атмосферы будет определяться исходя из того, что атмосфера вращается вместе 
с Землей, т.е. ее скорость в точке нахождения аппарата R  определяется как 

atmo E ×= Ω RV , где EΩ  — угловая скорость вращения Земли. Для 
моделирования магнитного поля Земли будет использована модель IGRF [29]. 
Также будем считать, что МКА для определения величины магнитного поля 
использует магнитометр. Вследствие этого при подсчете управляющего 
момента (12) будет учитываться нормально распределенная ошибка со 
среднеквадратическим отклонением 300 нТл, что соответствует неточности 
определения магнитного поля магнитометром. Для расчета управляющего 
момента были использованы следующие коэффициенты:  

( )5 7 71. ,05 10 ,  1.40 10 ,  5 1diag  Н2 0 м.2q
− − −⋅ − ⋅ ⋅= ⋅K

( )3 3 35. .36 10 ,  0.1 1 0diag  0 ,  0.5 Н м с9 1ω
− − −= ⋅⋅ ⋅ ⋅⋅K  

В первую очередь рассмотрим, как неточность начального положения 
влияет на сходимость закона управления. Будем считать, что в начальный 
момент времени МКА находится в окрестности опорного движения: 
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 0 0, ,ref refQ Q Q= = +∆ ∆ω ω ω  
где ,  Q∆ ∆ω  соответствуют начальным ошибкам стабилизации относительно 
опорного движения, ,  ref refQ ω  — кватернион и угловая скорость, 

соответствующие опорному движению. При этом cos , si
2 2

n ,Q ϕ ϕ ∆ =  
 

e

( )20, qNϕ σ∈ , где e  — равномерно распределенный по сфере единичный 

вектор, ( )2,N ωσ∆ ∈ω 0 E . В моделировании учитывались следующие величины 
отклонений: 5 ,  0.0029  град/с.q ωσ σ= ° =  Рассматриваемая платформа МКА 
представляет собой параллелепипед с размерами 10 10 30× ×  см и массой 5 кг. 
Также учитывалась неточность знания тензора инерции аппарата, которая 
заключалась в ошибке знания главных моментов инерции 5% и неточности 
знания направления главных осей инерции 1º. При расчете аэродинамики 
считаем, что центр масс находится в геометрическом центре параллелепипеда. 
Результаты 200 испытаний представлены на рис. 2-5. Для каждого испытания 
на рис. 2-4 представлены разница главных моментов инерции по осям Ox  и Oy
ССК, разница начальной угловой скорости с опорной ∆ω  и отклонение 
начальной ориентации МКА от опорной соответственно. На рис. 5 
представлены результаты средней ошибки ориентации за последний виток и за 
последние полвитка. Как видно из результатов моделирования, предложенный 
алгоритм управления справляется с задачей орбитальной стабилизации, при 
этом точность ориентации составляет порядка 4-6º. 

 

 

Рис. 2. Ошибка по моментам инерции аппарата 
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Рис. 3. Ошибка по начальной угловой скорости 
 

 

Рис. 4. Ошибка ориентации МКА относительно опорного движения 

 
Интерес также представляет влияние аэродинамики на сходимость закона 

управления. Будем считать, что в начальный момент ориентация аппарата 
совпадает с положением равновесия, а центр масс сдвинут вдоль одной из осей 
ССК. Результаты моделирования представлены на рис. 6. 
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Рис. 5. Ошибка ориентации МКА относительно опорного движения 

  

 

Рис. 6. Точность ориентации МКА относительно опорного движения 
в зависимости от сдвига центра масс 
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Как видно из результатов моделирования, наиболее чувствительным закон 
управления оказывается к сдвигу центра масс вдоль оси Ox  ССК. Это может 
быть объяснено тем, что аэродинамический момент, возникающий в такой 
ситуации, будет стараться повернуть МКА из плоскости орбиты. В то же время 
сдвиги вдоль других осей приводят к появлению возмущающего момента по 
нормали к плоскости орбиты, вдоль которой в нашем случае (приполярная 
орбита) практически всегда можно создать управляющее воздействие. Отметим 
также улучшение точности при увеличении сдвига вдоль оси Oz  до некоторых 
пределов: это связано с тем, что в рассматриваемом положении равновесия при 
таком сдвиге возникает восстанавливающий аэродинамический момент, 
который способствует стабилизации оси симметрии МКА по потоку. 

Заключение 
Предложен алгоритм стабилизации гравитационного положения 

равновесия вытянутого МКА с помощью магнитной системы управления. 
Проведено исследование управляемого движения, которое показало 
работоспособность алгоритма с учетом ошибок начальных условий и 
неточности знания тензора инерции: точность ориентации в среднем 
получается не хуже 5 градусов. Если центр масс аппарата не совпадает с 
геометрическим центром, то из-за наличия атмосферы на низких околоземных 
орбитах существенным оказывается влияние аэродинамического момента. 
В некоторых случаях он оказывается превалирующим над управляющим 
моментом, и аппарат не удается стабилизировать. Также следует отметить, что, 
хоть и была рассмотрена стабилизация только одного из гравитационных 
положений равновесия, предложенный подход к управлению применим и к 
другим положениям равновесия.  
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