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Синтез алгоритму керування кутовим рухом космічних апаратів з  

аеромагнітною системою відведення  

 

А. П. Алпатов, С. В. Хорошилов, Е. О. Лапханов  

 

Відомо, що для певної задачі керування відносним рухом космічних апаратів 

(КА) проводиться синтез відповідного закону управління і вибираються відповідні 

керуючі органи. В якості виконавчих органів при керуванні орієнтацією і стабілі-

зацією КА використовують двигуни-маховики, геродини, електромагніти при-

строї з постійними магнітами і мікрореактивні двигуни. Так, для забезпечення 

точної стабілізації КА в задачах дистанційного зондування Землі (ДЗЗ) найчас-

тіше застосовують двигуни-маховики разом з електромагнітами. У свою чергу, 

існує ряд завдань управління відносним рухом КА, де немає необхідності в точній 

стабілізації КА і забезпеченні мінімальних похибок при орієнтації. До таких за-

вдань можуть належати: завдання орієнтації КА для зарядки сонячних батарей, 

керування орієнтацією науково-дослідних та метеорологічних КА.  

Метою дослідження є синтез закону для алгоритму керування орієнтаці-

єю КА при застосуванні виконавчих органів з постійними магнітами (ВОПМ). 

ВОПМ є органами керування орієнтацією КА і складаються з поворотних пос-

тійних магнітів, шагових двигунів і капсул-екранів зі стулками. Відкривання і 

закривання стулок капсул-екранів і поворот постійних магнітів певним чином 

забезпечують генерацію дискретного керуючого магнітного моменту. Слід за-

значити, що ВОПМ не забезпечують точної стабілізації КА, а звідси не підхо-

дять для завдань ДЗЗ. Однак ВОПМ споживають меншу кількість бортової 

енергії, ніж інші системи керування орієнтацією КА, і доцільні для застосуван-

ня в задачах, що потребують менш точної стабілізації. 

Проведено синтез закону керування для КА з ВОПМ із застосуванням нелі-

нійного регулятора і широтно імпульсного модулятора. Визначено межі ефек-

тивного застосування ВОПМ для різних космічних завдань, однією з яких є орі-

єнтація і стабілізація аеродинамічного елементу перпендикулярно до динаміч-

ному потоку атмосфери, що набігає. Показано переваги використання ВОПМ в 

порівнянні з електромагнітними виконавчими органами в задачах стабілізації 

аеродинамічних елементів аеромагнітної системи відведення відпрацьованих 

КА з низьких навколоземних орбіт 
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1. Вступ 

Пошук ефективних засобів керування орієнтацією і стабілізацією космічних 

апаратів (КА) є однією із головних задач досліджень в галузі ракетно-космічної 

техніки. Критерії ефективності системи керування обираються відповідно до задач 

космічних місій, що мають бути вирішені певним КА. Так, для вирішення задач 
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точної навігації та супутникового дистанційного моніторингу Землі (ДЗЗ) застосо-

вують системи керування відносним рухом КА, що забезпечують високі показни-

ки якості орієнтації і стабілізації [1, 2]. На сьогодні, виконавчими органами, що 

забезпечують високу точність стабілізації, є гіроскопічні пристрої (двигуни-

маховики та геродини), що застосовуються разом із електромагнітними пристроя-

ми, які виконують функції розгрузки двигунів-маховиків. Одну із класифікацій за 

точністю гіроскопічних супутникових пристроїв наведено в табл. 1 [3]. 

 

Таблиця 1 

Класифікація гіроскопічних супутникових пристроїв 

Гіроскопічні пристрої Випадковий кутовий гіроскопічний ухід 

Комерційні >1 градус на секунду 

Тактичні ~1 градус на годину 

Навігаційні 0,01 градус на годину 

Стратегічні ~0,001 градус на годину 

 

В свою чергу, існує ряд космічних місій, де немає потреби у забезпеченні 

надточної стабілізації КА. До таких космічних задач можуть належати: 

– орієнтація науково-дослідницьких, метрологічних супутників для здійс-

нення певних вимірювань показників навколишнього середовища, або зарядки 

сонячних батарей; 

– орієнтація аеродинамічних елементів перпендикулярно до динамічного 

потоку атмосфери [4], що набігає, з метою збільшення сили гальмування в рам-

ках вирішення задачі відведення відпрацьованих КА [5–12]; 

– керування орієнтацією великогабаритних сонячних електростанцій; 

– орієнтація КА, що має антену прийому-передачі з широкою діаграмою 

напрямленості для здійснення зв’язку з наземним центром керування польотом. 

Для таких задач критерієм ефективного застосування системи керування є 

мінімізація витрат палива та бортової енергії. Виходячи з цього, було запропо-

новано виконавчі органи з постійними магнітами (ВОПМ), застосування яких 

дозволяє зменшити витрати бортової енергії КА при керуванні орієнтацією [4]. 

В свою чергу, мінімальні витрати бортової енергії при застосуванні ВОПМ за-

безпечуються лише при грубій стабілізації. Таким чином запропоновані ВОПМ 

є доцільними при застосуванні в космічних задачах без забезпечення точної 

орієнтації КА. Однією із таких задач є одновісна стабілізація КА з аеромагніт-

ною системою відведення (АЕСВ) [4]. 

В свою чергу, для ефективного використання ВОПМ необхідною умовою є 

пошук ефективного закону керування, застосування якого відповідало обрано-

му критерію оптимальності. Також, для застосування аеромагнітної системи 

відведення з ВОПМ на КА різного класу актуальним питанням є пошук алгори-

тму синтезу необхідного регулятора.  

 

2. Аналіз літературних даних та постановка проблеми  

Сьогоднішній стан розробки магнітних органів керування можна оцінити 

виходячи із аналізу робіт [13–19]. Так, в [13] пропонується застосування елект-
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ромагнітних керуючих органів, що складаються з котушок з гістерезисними 

стержнями. Для здійснення тривісної орієнтації було запропоновано спеціаль-

ний алгоритм, що базується на «методі рухомого керування». Однак даний спо-

сіб застосування електромагнітів мав ряд недоліків, що пов’язані із тодішнім 

розвитком навігаційних та електронно-обчислювальних систем. Слід зазначити, 

що значний час на стабілізацію при застосуванні системи [13] не дозволяв її ви-

користати для точної орієнтації КА. 

Пізніше із розвитком алгоритмів фільтрації шумів та застосуванням нових 

електромагнітів в роботах [14–16] було показано можливість застосування маг-

нітних виконавчих органів для здійснення більш точної орієнтації ніж в [7]. В 

свою чергу, час перехідного процесу також значно зменшився. Однак, незва-

жаючи на відносно високі показники точності, дані системи є енерговитратни-

ми та потребують функціонування всіх систем орієнтації і стабілізації, що до-

сить важко забезпечити в довготривалих місіях.  

В свою чергу, в [17, 18] було запропоновано пасивні системи орієнтації з пос-

тійними магнітами, що функціонують без витрат бортової енергії. Однак на відмі-

ну від [14–16] такі системи забезпечують лише пасивну стабілізацію космічних 

апаратів вздовж вектору магнітного поля Землі (МПЗ) і є некерованими. Зазвичай, 

такі системи застосовуються для КА малого розміру (нано або піко), у яких відсу-

тня можливість оснащення виконавчими органами для активної орієнтації.  

В рамках вирішення задачі стабілізації аеродинамічного елементу аерома-

гнітної вітрильної системи ACADS (Attitude Control and Aerodynamic Drag 

Sail) [19] було запропоновано застосування додаткових провідних контурів, що 

дозволяє резервування основних систем керування. Таким чином, в [19] було 

збільшено надійність системи магнітної стабілізації, шляхом оснащення КА з 

ACADS додатковими магнітними виконавчими органами. Звідси, система керу-

вання кутовим рухом в [19] є більш надійною для використання у довготрива-

лих місіях ніж системи [13–16]. Однак суттєвим недоліком в [19] залишаються 

значні витрати бортової енергії на живлення електромагнітної системи керу-

вання, а також складнощі пов’язані з розгортанням складної вітрильної конс-

трукції з котушками. 

Із врахуванням перелічених недоліків в [4] було запропоновано нову конс-

труктивну схему аеромагнітної системи відведення (АЕСВ) з виконавчими ор-

ганами на постійних магнітах (ВОПМ). Ця система пропонується для відведення 

відпрацьованих КА з низьких навколоземних орбіт в рамках вирішення глобаль-

ної проблеми боротьби із засміченням навколоземного простору. Результати дос-

ліджень при застосуванні нелінійного дискретного регулятора в [4] показали її 

працездатність та переваги у порівнянні з електромагнітними системами. Однак 

повного аналізу і синтезу закону керування кутовим рухом проведено не було.  

Таким чином, постає завдання синтезу закону керуванням кутовим рухом 

КА з АЕСВ із врахуванням необхідних критеріїв оптимізації.  

 

3. Мета і завдання дослідження 

Метою дослідження є синтез алгоритму керування кутовим рухом КА з 

АЕСВ при застосуванні ВОПМ.  
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Для досягнення мети були поставлені такі завдання: 

– провести синтез закону керування відносним рухом КА з АЕСВ при за-

стосуванні ВОПМ; 

– провести моделювання процесу кутової стабілізації КА з АЕСВ за до-

помогою ВОПМ та оцінити стійкість і якість керування; 

– розробити алгоритм вибору оптимальних параметрів регулятора. 

 

4. Модель динаміки КА з аеромагнітною системою відведення для дос-

лідження керованості і стійкості системи  

Для дослідження орбітального руху КА введемо інерціальну систему ко-

ординат (ІСК) і орбітальну систему координат (ОСК). ІСК I I I IO x y z  має початок 

в центрі мас Землі, вісь I IO y  напрямлена по осі обертання Землі, вісь I IO z – у 

точку весняного рівнодення, I IO x – доповнює систему до правої. Центр ОСК 

O O O OO x y z  точка OO  співпадає з центром мас КА, вісь O OO z  напрямлена по раді-

ус-вектору КА в поточній точці орбіти, вісь O OO y  обирається в площині орбіти 

і складає зі швидкістю КА гострий кут, вісь O OO x  доповнює систему до правої. 

Рух КА по орбіті описується за допомогою системи диференційних рівнянь 

Лагранжа в оскулюючих елементах [20]: 
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де 

– a – велика піввісь орбіти; 

– e – ексцентриситет орбіти; 

– Ω – пряме сходження висхідного вузла; 

– ω – аргумент перигею; 

– μ – гравітаційна стала, μ=3,986·105 км3/с2; 
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– rKA – радіус-вектор КА, 
 2
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– p – фокальний параметр орбіти,  21 p a e ; 

– i – нахилення орбіти; 

– ϑ – істинна аномалія; 

– t – час руху по орбіті; 

– S, T, W – проекції радіальних, трансверсальних і нормальних прискорень, 

що збурюють, на осі ОСК. 

В свою чергу, для близьких до кругових орбіт для даної задачі пропонуєть-

ся застосування адаптованої версії системи диференційних рівнянь (1) [21], або 

математичної моделі орбітального руху, яку наведено в роботі [22]. При моде-

люванні використовується модель атмосфери [23] та перші шість зональних га-

рмонік гравітаційного потенціалу [20]. 

Для опису обертального руху КА вводиться зв’язана с центром мас КА си-

стема координат (ЗСК), осі якої співпадають з головними центральними осями 

інерції КА. Математична модель руху КА відносно центра мас описується ди-

намічними рівняннями Ейлера: 
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де 

– ,xJ  ,yJ  zJ  – головні центральні моменти інерції КА з АЕСВ; 

– , x  , y   z  – проекції абсолютної кутової швидкості КА на осі зв’язаної 

системи координат (ЗСК) ; 

– .кер.,xM  .кер.,yM  .кер.zM  – проекції керуючого моменту на осі ЗСК; 

– .збур.,xM  .збур.,yM  .збур.zM  – проекції моментів збурень на осі ЗСК. 

В моделях, враховуються аеродинамічні і гравітаційні сили і моменти, що 

збурюють рух КА.  

Рівняння кінематики відносного руху КА можуть бути представлені в на-

ступній формі: 
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1

0 cos cos sin cos ,
cos

0 sin cos
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де  

– ,  ,    – кути Крилова (крен, тангаж, рискання); 

– ,F

x  , F

y   F

z  – проекції кутової швидкості КА на осі ЗСК відносно ОСК. 

Таким чином, математична модель динаміки КА з АЕСВ (1)–(3) застосову-

ється в роботі для дослідження основних параметрів орієнтації ϕ, θ, ψ, які є го-

ловними показниками якості орієнтації і стабілізації КА з АЕСВ. 

 

5. Синтез закону керування відносним рухом КА з АЕСВ 

ВОПМ складаються з поворотних постійних магнітів, що поміщені до спе-

ціальних капсул-екранів зі створами, шагових двигунів і системи керування 

відкриванням-закриванням створів капсул-екранів та поворотами постійних ма-

гнітів. Конструктивну схему ВОПМ та принцип їх дії наведено в роботі [4], а 

також показано алгоритм керування ВОПМ для стабілізації аеродинамічного 

елементу аеромагнітної системи відведення (АЕСВ) КА. Для синтезу регулято-

ра, за допомогою методу лінеаризації зворотного зв’язку, нелінійну математич-

ну модель відносного руху КА (3) зручно представити у формі простору станів 

у такому дискретному вигляді: 

 

1 ,    k k k kA B CX X U   (4) 

 

де , , , , ,        
T

kX  – вектор стану на k-тому такті керування; 

.кер. .кер. .кер., ,   
T

k x y zM M MU  – вектор керування на k-тому такті; 
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– вектор збурення на k-тому такті; 
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– матриця керування;  

 

1 0 0

0 1 0

0 0 1

 
 
 
  

С  

 

– матриця збурення; 

Однак слід зазначити, що при синтезі модального регулятора матриця і ве-

ктор збурень не враховуються. В той же час у моделі (1)–(3) враховуються ае-

родинамічні та гравітаційні збурення. Працездатність регулятора визначається 

шириною полоси пропускання та можливістю компенсувати збурення. 

В свою чергу керування може бути представлено таким чином: 

 

.кер., L

k k zK MU X   (5) 

 

де K – матриця коефіцієнтів підсилення. 

Матрицю коефіцієнтів підсилення пропонується знаходити методом роз-

ташування коренів характеристичного полінома «pole placement method (PPM)» 

для забезпечення необхідної якості керування [24]. Так, швидкодія 0  для за-

мкненої системи зв’язана з часом перехідного процесу модального регулятора 
м

ппT  таким співвідношенням: 

 

м

пп

0

3
.


T   (6) 

 

В свою чергу, із застосуванням біноміального розподілу коренів характе-

ристичного полінома [25], матрицю коефіцієнтів підсилення представлено та-

ким чином: 

 

1 2

1 2

1 2
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 (7) 

 

де 
2

1 0; K  2 02 . K  

Тоді, з урахуванням (5)–(8), моменти керування, що є складовими вектору 

,L

kU  запишуться таким чином: 

 

 .кер.л. 1 2 ,    x xM J K K  
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 .кер.л. 1 2 ,    y yM J K K  

 

 .кер.л. 1 2 ,    z zM J K K   (8) 

 

де .кер.л.,xM  .кер.л.,yM  .кер.л.zM  – моменти керування, що формуються за допомогою 

лінійного регулятора. 

З урахуванням нелінійності математичної моделі (2), (3) пропонується за-

стосування переходу від лінійної моделі до нелінійної за таким перетворенням: 
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де J  – діагональна матриця інерції КА зі складовими ,xJ  ,yJ  ;zJ  
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Таким чином, складовими вектору N

kU  є синтезовані керуючі моменти для 

нелінійного закону керування .кер.нл. .кер.нл. .кер.нл., , .   
T

N

k x y zM M MU  

Відповідно до принципу дії ВОПМ [4], керуючою дією виступає дискрет-

ний магнітний момент, що генерується при взаємодії постійних магнітів з маг-

нітним полем Землі (МПЗ). В загальному випадку, магнітний момент, що вини-

кає при взаємодії магнітного поля КА з МПЗ, записується таким чином: 

 

магн. МПЗ , mМ p B   (10) 

 

де магн.М  – вектор магнітного моменту, що діє на КА; mp  – вектор магнітного 

дипольного моменту КА; МПЗB  – вектор магнітної індукції МПЗ. 
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Алгоритми керування для активних магнітних систем, що складаються з 

електромагнітів, наведено в роботах [4, 13–16]. Розглянемо задачу одновісної 

орієнтації аеродинамічно нестійкої космічної системи (КА+АЕСВ) за допомо-

гою ВОПМ [4] за таким алгоритмом: 

 

магн. ,   х my z mz yM p B p B  

 

 .кер.нл. кер.магн. ,    y y y mz xM M sign p B  

 

   .кер.нл. кер.магн. ,     z z z my xM M sign p B  (11) 

 

де магн.хM  – момент збурення що обертає КА з АЕСВ за креном (канал за кре-

ном є некерованим); кер.магн. ,yM  кер.магн.zM  – дискретні моменти керування за рис-

канням і тангажем, що генеруються за допомогою нелінійного регулятора (9); 

,myp  mzp  – магнітні дипольні моменти постійних магнітів, що встановлюються 

вздовж осей z і y ЗСК; ,xB  ,yB  zB  – проекції МПЗB  на осі ЗСК; , y   z  – функції 

знаку (зміна полярності магніту – поворот за допомогою шагового двигуна на 

180 градусів). 

Так, із застосуванням алгоритму (11) і нелінійного закону керування про-

понується розрахунок теоретичних дипольних моментів .теор.,myp  .теор.,mzp  що за-

довольняють значенням синтезованим керуючим моментам N

kU  таким чином: 
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Слід зазначити, що значення .теор.,myp  .теор.mzp  змінюються безперервно, в 

залежності від змін компоненти магнітної індукції xB  і теоретичних значень 

.кер.нл.,xM  .кер.нл..yM  Однак, на відміну від електромагнітних пристроїв, де плавна 

зміна напруги живлення електромагніту дозволяє безперервно плавно змінюва-

ти значення .теор.,myp  .теор.,mzp  значення ,myp  mzp  для постійних магнітів є конс-

тантами. Таким чином, для синтезу закону керування згідно алгоритму (12), не-

обхідною умовою є застосування широтно-імпульсного модулятора (ШІМ). 

Для отримання необхідної довжини імпульсу, спочатку пропонується за-

стосування дискретизації розрахованих теоретичних дипольних моментів 

 .теор. ,myp t   .теор. ,mzp t  що є функціями від часу (інтервалу керування) t. Дискре-
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тизація реалізується класичним методом із застосуванням решіткових функцій 

за такими формулами: 
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де  .теор.д. ,myp t   .теор.д.mzp t  – функції дискретних дипольних моментів; t  – пері-

од дискретизації регулятора для генерації  .теор. ,myp t   .теор. ;mzp t  k – кількість ім-

пульсів на інтервалі керування t;   t  – дельта-функція Дірака. 

Після дискретизації теоретичних дипольних моментів за допомогою ШІМ 

отримуємо необхідні широти імпульсів для синтезу дискретних керуючих мо-

ментів (11) за допомогою формул, запропонованих в [4, 26]: 
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де ,ydt  zdt  – відповідні широти імпульсів в каналах керування кер.магн. ,yM  

кер.магн. .zM  

В свою чергу із врахуванням можливих від’ємних теоретичних значень 

функцій  .теор.д. ,myp t   .теор.д. ,mzp t  пов’язаних із наданням необхідної полярності 

дипольних моментів функція повороту (знаку магнітного дипольного) моменту 

запишеться наступним чином:  
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Таким чином, із застосуванням синтезу лінійного модального регулятора 

(4)–(8), перетворення до нелінійного закону керування (9), алгоритму (11), дис-

кретизації розрахованих .теор.,myp  .теор.mzp  і ШІМ було отримано необхідні закони 
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керування ВОПМ. Також було синтезовано необхідні дискретні закони керу-

вання відкриванням і закриванням капсул-екранів (14) і поворотом постійних 

магнітів для зміни полярності (15).  

 

6. Моделювання процесу кутової стабілізації КА з АЕСВ із застосуван-

ням синтезованого закону керування 

Для аналізу основних показників якості системи керування ВОПМ прове-

демо моделювання одновісної орієнтації КА з АЕСВ з наступними характерис-

тиками, що наведені в табл. 1. 

 

Таблиця 1 

Характеристики КА з АЕСВ 

Маса КА, mKA 180 кг 

Jx 75 кг·м2 

Jy 100 кг·м2 

Jz 67 кг·м2 

Площа міделя КА, Sm 1,69 м2 

Площа аеродинамічного елементу АЕСВ, SAECB 5 м2 

Маса АЕСВ (з магнітними органами керування), mAECB 5 кг 

Магнітний дипольний момент постійних магнітів pmy і pmz 20 А·м2 

Відстань від центру мас до центру тиску rb 0,5 м 

 

Так, для висоти 600 км, близької до кругової орбіти з ексцентриситетом 

e=0,0001, на періоді руху 32400 c (приблизно 3 витки), пропонується провести 

моделювання стабілізації КА з АЕСВ і характеристиками, що наведені в табл. 2. 

Одновісна стабілізація здійснюється за рисканням і тангажем, при заданих по-

чаткових відхиленнях рискання 70   і тангажу 55 .   Моделювання орбіта-

льного руху, при врахуванні аеродинамічних і гравітаційних сил і моментів 

збурення та керуючого магнітного моменту, реалізується із використанням ма-

тематичних моделей (1)–(3) та синтезованого закону керування (4)–(15). Для 

розрахунків обрано наступні програмні середовища: пакет прикладних програм 

SciLab та середовищі Visual Studio C++. Графіки моделювання стабілізації і не-

обхідних моментів керування для її здійснення представлено на рис. 1–4. 

Із проведеного моделювання видно, що система з виконавчими органами 

на постійних магнітах забезпечує стійкість керування на заданому періоді (рис. 

1, 2), де максимально допустима похибка керування не перевищує 0,15   рад. 

В роботі [4] показано, що похибка 0,15   рад задовольняє вимогам керування 

при стабілізації аеродинамічного елементу АЕСВ, з чого можна зробити висно-

вок, що об’єкт є керованим. В свою чергу, обрана за допомогою PPM методу 

швидкодія нелінійного регулятора склала 
1

0 0,012 с ,   а звідси за формулою 

(7) час перехідного процесу модального регулятора 250м

ппT  с. Для забезпе-

чення стійкості системи 0  розташовується у лівій частині комплексної пло-

щини. Також, слід зазначити, що 0  і 
м

ппT  є ключовими параметрами при синте-
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зі закону керування, оскільки вказують на здатність регулятора компенсувати 

вплив збурень. Що стосується часу перехідного процесу реального дискретного 

нелінійного регулятора р

ппT , то згідно графіків р

ппT  (рис. 1, 2) в середньому в 

обох каналах приблизно дорівнює 2000 с. Таке значення р

ппT  задовольняє вимо-

гам при стабілізації аеродинамічних елементів в довготривалих місіях по відве-

денні відпрацьованих КА.  

 

 
 

Рис. 1. Стабілізація за рисканням 

 

 
 

Рис. 2. Стабілізація за тангажем 
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Рис. 3. Керуючий момент для забезпечення стабілізації за рисканням 

 

 
 

Рис. 4. Керуючий момент для забезпечення стабілізації за тангажем 

 

Наступними ключовими параметрами при синтезі закону керування для 

ВОПМ є період дискретизації регулятора t  та широти імпульсів .d yt  і .d .zt  Ці 

параметри вказують на частоту відкриттів-закриттів створів капсул-екранів, що 

в свою чергу впливає на витрати бортової енергії шаговими двигунами на здій-

снення цих операцій. Для зменшення частоти відкриттів капсул-екранів засто-

совується максимізація мінімальних широт .mind ,yt  .mind zt  імпульсів в обох кана-

лах, при умові збереження якості керування. Це означає, що регулятор не гене-
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рує імпульси менші за .mind ,yt  .mind zt  і система не відпрацьовує відкриття створів 

капсул-екранів, з метою економії бортової енергії. Так, при моделюванні .mind yt  

і .mind zt  було обрано рівними 150 с. Отримані графіки промодельованих необ-

хідних імпульсів для синтезу керуючих моментів наведено на рис. 5, 6. В свою 

чергу, загальний час роботи шагових двигунів на відкриття капсул-екранів в 

обох каналах склав 108 с і на поворот постійних магнітів 150 с. 

 

 
 

Рис. 5. Кількість імпульсів для генерації керуючого моменту .кер.yM  

 

 
 

Рис. 6. Кількість імпульсів для генерації керуючого моменту .кер.zM  

 

Так, за допомогою комп’ютерного моделювання було проведено аналіз 

стійкості і керованості КА з АЕСВ при застосуванні ВОПМ для стабілізації ае-
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родинамічного елементу перпендикулярно до потоку атмосфери, що набігає. 

Виходячи із отриманих результатів моделювання можна зробити висновок, що 

при застосуванні отриманого закону керування аеродинамічно нестійкими кос-

мічними об’єктами за допомогою ВОПМ система зберігає стійкість при заданій 

максимальній похибці, яка задовольняє вимогам стабілізації. Також було ви-

значено, що межею ефективного застосування ВОПМ для КА з АЕСВ при зада-

них характеристиках (табл. 2) є висота не нижче ніж 580 км, де система зберігає 

стійкість і регулятор може компенсувати збурення. Для аеродинамічно нестій-

ких КА без вітрильних елементів, в залежності від геометричних параметрів і 

форми КА, межею ефективного застосування ВОПМ для КА з даними парамет-

рами і балістичним коефіцієнтом є висоти не нижче 480 км. Таким чином, мож-

на сформулювати алгоритм для вибору параметрів регулятора для ВОПМ. 

 

7. Алгоритм вибору параметрів регулятора для КА з АЕСВ і ВОПМ з 

урахуванням критеріїв оптимізації 

Для різних аеродинамічно нестійких космічних об’єктів пропонується ал-

горитм вибору параметрів регулятора з урахуванням критеріїв оптимізації. 

Враховуючи те, що ВОПМ забезпечують тільки грубу стабілізацію, а шагові 

двигуни витрачають значно менше бортової енергії ніж електромагніти [4], 

пропонується критерій оптимального застосування ВОПМ, суть якого полягає в 

мінімізації витрат бортової енергії. Цей критерій оптимізації може бути записа-

но таким чином: 

 
1 21

1 1

1

1

0 00 0

d min,
 

      
T Tnn

k k k k

k k

Q k U I dt k U I t  (16) 

 

де Q  – сумарні витрати бортової енергії шаговими двигунами ВОПМ; ,kU  
1k

U  –

 напруги живлення шагових двигунів відкриття створів капсул-екранів і пово-

роту постійних магнітів; ,kI  
1k

I  – струми живлення шагових двигунів відкриття 

створів капсул-екранів і повороту постійних магнітів; k  – кількість відкриттів 

капсул-екранів (кількість імпульсів в обох каналах керування); 1k  – кількість 

поворотів постійних магнітів в обох каналах керування (кількість переходів че-

рез 0 графіків функцій керуючих моментів кер.магн. ,yM  кер.магн.zM ); 1T  – час роботи 

шагового двигуна що відкриває створи капсул-екранів; 2T  – час роботи шагово-

го двигуна, що повертає постійні магніти. 

Також слід зазначити, що параметри k  і 1k  є функціями від швидкодії 0 ,  

заданої максимально допустимої похибки керування   і мінімальних широт ім-

пульсів .mind ,yt  .mind .zt  Таким чином, умови виконання критерію (16) можна за-

писати у такому вигляді: 

 

 1 0 .min .min, , , d , d ,   y zk k f t t  
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0 ном.,    

 

ном.,    

 

.min .mind ,d max,y zt t   (17) 

 

де ном.  – номінальне значення швидкодії регулятора для певної космічної місії; 

ном.  – задане номінальне значення максимально допустимої похибки керування 

для певної місії. 

Витрати бортової енергії на здійснення одновісної стабілізації КА з АЕСВ, 

при моделюванні орбітального руху в задачі, що наведена в попередньому пун-

кті можна оцінити за критерієм (17). Так, при застосуванні шагових двигунів в 

ВОПМ, приведених в [4], сумарні витрати бортової енергії на здійснення відк-

риттів і закриттів капсул-екранів та поворотів постійних магнітів склали 

0,001618 кВт5 год. Q  В свою чергу, при застосуванні чотирьох електромагні-

тів класу MT15-1 «ZARM Technik», що мають дипольні моменти 210 А м ,  на-

пругу живлення ж 10 ВU  і струм живлення ж 1 А,I  сумарні витрати енергії 

на керування значно більші. Так, при збережені стійкості і умові 0,15 рад,   

при постійній стабілізації, витрати енергії складають 0,072 кВт год. ЕМQ  Ви-

ходячи із отриманих витрат бортової енергії за заданий період руху, застосу-

вання ВОПМ при здійсненні грубої стабілізації є більш ефективним, ніж засто-

сування електромагнітних пристроїв.  

Таким чином, для застосування ВОПМ і подальших досліджень приводів з 

постійними магнітами із використанням критеріїв оптимізації (16), (17) пропо-

нується алгоритм синтезу нелінійного дискретного регулятора для ВОПМ, що 

представлено на рис.7. Даний алгоритм може бути застосовано для аеродинамі-

чно нестійких КА різного класу, що оснащуються ВОПМ, а також для КА, що 

не потребують точної стабілізації під час виконання польотного завдання. 

Розроблений алгоритм (рис. 7, 8) дозволяє обирати необхідні параметри 

регулятора для аеродинамічно нестійких КА різного класу, що розширює межі 

застосування ВОПМ. 
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Рис. 7. Алгоритм вибору параметрів регулятора для КА з ВОПМ, частина 1 
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Рис. 8. Алгоритм вибору параметрів регулятора для КА з ВОПМ, частина 2 
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8. Обговорення результатів синтезу закону керування КА з АЕСВ за 

допомогою ВОПМ 

В результаті роботи було проведено аналіз і синтез закону керування КА з 

АЕСВ за допомогою ВОПМ. Для дослідження орбітального руху КА з АЕСВ 

було обрано систему диференційних рівнянь в оскулюючих елементах (1). В 

свою чергу, рух відносно центра мас системи, що складається з КА і АЕСВ, 

описується динамічними рівняннями Ейлера (2). Дані математичні моделі ди-

наміки КА застосовуються для комп’ютерного моделювання процесу стабіліза-

ції КА при застосуванні відповідного закону керування.  

Так, на першому етапі синтезу закону керування КА з АЕСВ було застосова-

но лінеаризацію зворотного зв’язку (4) для нелінійної моделі руху КА відносно 

центра мас (2). Із застосуванням даної лінеаризації проведено синтез модального 

лінійного регулятора (5)–(8). Враховуючи обмеження застосування лінійних регу-

ляторів тільки для малих кутів відхилень, було проведено перехід до нелінійного 

регулятора із використанням перетворення (9). В свою чергу, перетворення (9) до-

зволяє проводити моделювання керування кутовою орієнтацією КА при значних 

кутах відхилення за рисканням, креном чи тангажем. Виходячи з того, що керую-

чими пристроями для КА з АЕСВ є ВОПМ, було обрано відповідний алгоритм 

(11) для здійснення одновісної стабілізації за двома кутами: рисканням і тангажем. 

В свою чергу, магнітними пристроями ВОПМ є поворотні постійні магніти [4], що 

обертаються на 180 градусів для зміни полярності за допомогою маловитратних 

шагових двигунів. Враховуючи це, на відміну від електромагнітів, можливість 

безперервного регулювання струмом в котушках для генерації необхідних магніт-

них дипольних моментів для постійних магнітів відсутня. Виходячи з цього, було 

запропоновано застосування дискретизації розрахованих теоретичних .теор.,myp  

.теор.mzp  і їх широтно-імпульсна модуляції, що дозволяє розрахувати необхідні так-

ти для закривання-відкривання капсул-екранів і повороту постійних магнітів ВО-

ПМ. Відкривання і закривання капсул екранів і поворот постійних магнітів дозво-

ляє створювати дискретні керуючі моменти, що дозволяють компенсувати збу-

рення і здійснювати необхідну стабілізацію КА з АЕСВ.  

Таким чином, із застосуванням нелінійного дискретного регулятора розро-

блено закон керування (4)–(15) ВОПМ із зазначеним критерієм оптимізації (16), 

(17). Критерій оптимізації полягає в мінімізації витрат бортової електричної 

енергії в довготривалих місіях (16). В свою чергу, моделювання орбітального 

руху показали ефективність застосування ВОПМ при одновісній двоканальній 

стабілізації аеродинамічного елементу перпендикулярно до потоку атмосфери, 

що набігає. Виходячи із отриманих результатів моделювання одновісної стабі-

лізації за двома кутами (рис. 1, 2) показано можливість застосування ВОПМ для 

здійснення грубої стабілізації КА з АЕСВ із максимальною допустимою похиб-

кою 0,15   рад. Значення максимальної допустимої похибки в 0,15   рад, 

було обрано виходячи із попередніх досліджень і розрахунків сили аеродинамі-

чного гальмування в залежності від орієнтації аеродинамічного плоского вітри-

льного елементу [4]. Так, було визначено, що при застосуванні ВОПМ для на-

дання стабілізації із зазначеною похибкою витрачається значно менше бортової 
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електроенергії, ніж при застосуванні електромагнітних керуючих органів. Це 

пояснюється застосуванням маловитратних шагових двигунів ВОПМ та синте-

зованого дискретного закону керування (14), (15), що дозволяє мінімізувати кі-

лькість відкриттів-закриттів капсул екранів на зазначеному періоді, при заданій 

максимальній похибці. В свою чергу, мінімізація відкриттів-закриттів капсул-

екранів і поворотів постійних магнітів мінімізує витрати бортової електричної 

енергії КА, що відповідає сформованим критеріям (16), (17). 

Однак, слід зазначити, що мінімальні витрати бортової енергії спостеріга-

ються лише при наданні грубої стабілізації КА, що пояснюється мінімальною 

кількістю необхідних імпульсів (рис. 5, 6) для генерації дискретних керуючих 

моментів (11). У випадку точної стабілізації, частота імпульсів збільшується і 

витрати бортової енергії ВОПМ, що пов’язані із частотою відкриттів-закриттів 

капсул-екранів, є близькими до застосування інших електромагнітних керую-

чих органів. Таким чином, ВОПМ є ефективними для застосування в космічних 

місіях, де немає вимог в наданні стабілізації і орієнтації високої точності, як і 

при здійсненні кутової стабілізації КА з АЕСВ. 

Виходячи із отриманих результатів дослідження, було розроблено алго-

ритм синтезу регулятора для КА (рис. 7), що оснащуються ВОПМ, із урахуван-

ням зазначених критеріїв оптимізації (16), (17). Цей алгоритм дозволяє прово-

дити синтез законів керування для аеродинамічно нестійких КА, що мають 

ВОПМ, для забезпечення грубої стабілізації. Алгоритм дозволяє обирати необ-

хідну швидкодію регулятора 0 ,  виходячи із масових і габаритних параметрів 

КА та вимог до точності стабілізації і орієнтації в певній космічній місії. Таким 

чином, даний алгоритм дозволяє розширити межі застосування синтезованого 

закону для різних космічних місій, де немає потреби в точній стабілізації. 

 

9. Висновки 

1. Проведено аналіз і синтез закону керування кутовим рухом системи, що 

складається з КА та АЕСВ, за допомогою ВОПМ. Метою застосування ВОПМ 

для аеродинамічно нестійкої системи (КА+АЕСВ) є надання грубої одновісної 

стабілізації з метою орієнтації аеродинамічного плоского елементу максималь-

ною площею до аеродинамічного потоку, що набігає. В свою чергу, синтезова-

ний нелінійний дискретний закон керування дозволяє проводити вибір необхід-

них параметрів регулятора для ВОПМ, при певних масових і габаритних харак-

теристиках КА і вимогах до якості керування.  

2. Результати моделювання при застосуванні синтезованого закону показа-

ли достатні показники якості керування, що задовольняють вимогам грубої ста-

білізації аеродинамічного елементу перпендикулярно до динамічного потоку 

атмосфери, що набігає. При обраному максимальному допустимому відхиленні 

в кожному каналі 0,15   рад, спостерігалися значно менші витрати бортової 

енергії при застосуванні ВОПМ у порівнянні з електромагнітами. Виходячи з 

цього, можна виділити переваги застосування ВОПМ у довготривалих косміч-

них місіях. Однак переваги спостерігаються лише при забезпеченні грубої ста-

білізації КА з АЕСВ, де число керуючих імпульсів є мінімальним. 

Ті
ль
ки

 дл
я ч
ит
ан
ня



3. Для розширення меж застосування ВОПМ було розроблено алгоритм 

синтезу нелінійного дискретного закону керування для різних КА з ВОПМ, що 

не потребують точної стабілізації. Даний алгоритм дозволяє виходячи з харак-

теристик КА та вимог керування вибирати необхідні параметри швидкодії ре-

гулятора методом розташування полюсів для КА любого класу. Таким чином, 

при застосуванні цього алгоритму стає можливим зручно проводити синтез за-

конів керування ВОПМ для різних аеродинамічно нестійких КА і космічних си-

стем, таких як сонячні електростанції, плоскі вітрила і т. д.  
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