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Рассмотрены различные варианты реализации режима орбитальной ориентации космического 
аппарата, предназначенного для проведения экспериментов в  условиях микрогравитации 
в  течение длительных интервалов времени. В  качестве исполнительных органов системы 
управления вращательным движением используются гироскопические органы управления 
(гиросистема). Предложенные в  работе законы управления гиросистемой позволяют не 
только обеспечивать заданную ориентацию космического аппарата, но и  ограничивать 
накопление собственного кинетического момента гиросистемы, что существенно увеличивает 
продолжительность интервалов времени невозмущенного движения космического аппарата. 
Эффективность работы рассмотренных законов управления при наличии внешних 
дестабилизирующих возмущающих моментов, действующих на космический аппарат, 
подтверждается результатами численного моделирования уравнений движения. Основным 
режимом ориентации космического аппарата, исследованным в работе, является его орбитальная 
ориентация с использованием гиродемпфирования. Для этого режима проведена оценка уровня 
квазистатических микроускорений, возникающих на борту космического аппарата, а также 
показаны результаты их спектрального анализа.
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1. ВВЕДЕНИЕ

Настоящая работа посвящена расчету уров-
ня микроускорений, возникающих на бор-
ту космического аппарата (КА) в  режиме его 
орбитальной ориентации, а  также анализу их 
спектральных характеристик. Рассматрива-
емый КА предназначен для проведения ис-
следований в  области микрогравитации в  те-
чение длительных интервалов времени. В  на-
стоящее время во многих работах [1–3]  
показано, что в случае низкоорбитального КА 
наиболее подходящими для проведения экспе-
риментов в  области космического материало-
ведения являются круговая орбита и покой КА 
в орбитальной системе координат – орбитальная 
ориентация. В зависимости от условий проведе-
ния экспериментов орбитальная ориентация КА 
может быть реализована как в окрестности его 
гравитационно устойчивого положения равно-
весия, так и неустойчивого. В любом случае, для 

поддержания такой ориентации необходимы за-
траты энергии или рабочего тела.

Одним из возможных вариантов реализации 
орбитальной ориентации КА может стать его 
пассивная орбитальная ориентация, близкая 
к гравитационно устойчивой, однако даже в этом 
случае за счет влияния аэродинамического мо-
мента она может оказаться неустойчивой и без 
надлежащей коррекции не сможет сохраняться 
длительное время [4–5]. Или же уровень микро-
ускорений на борту КА при этом будет неприем-
лемый для проведения экспериментов. В связи 
с этим, для обеспечения длительной орбитальной 
ориентации КА при наличии дестабилизирую-
щего действия аэродинамического момента мож-
но использовать демпфирующие устройства [6].  
В качестве таких устройств можно рассматривать 
гироскопические исполнительные органы систе-
мы управления (гиросистему) КА. Чтобы реали-
зовать демпфирование с помощью гиросистемы 
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(т. н. гиродемпфирование) достаточно задать 
надлежащий закон управления собственным 
кинетическим моментом гиросистемы (гироста-
тическим моментом КА). Такую орбитальную 
ориентацию КА можно назвать полупассивной, 
т. е. ее можно считать активной, однако расхо-
ды энергии на ее поддержание невелики. Кро-
ме того, гиродемпфирование можно реализо-
вать без накопления кинетического момента КА,  
и не будет затрат энергии или рабочего тела для 
проведения разгрузок гиросистемы. Также не-
обходимость разгрузки гиросистемы сокращает 
время невозмущенного полета КА и накладыва-
ет ограничения на время проведения экспери-
ментов на его борту, поэтому реализация режима 
орбитальной ориентации без накопления гиро-
статического момента КА является очень боль-
шим преимуществом. Принципиальная возмож-
ность реализации гиродемпфирования показана 
в исследовании [7]. В данной работе предложен 
один из возможных вариантов закона управле-
ния гиросистемой и приведены результаты чис-
ленного решения уравнений движения КА, под-
тверждающие возможность реализации режима 
орбитальной ориентации с использованием гиро-
демпфирования. Также, для указанного режима, 
проведена оценка уровня квазистатических ми-
кроускорений, возникающих на борту КА, и по-
казаны результаты их спектрального анализа.

Другим возможным вариантом ориентации 
КА для проведения космических эксперимен-
тов на борту выступает непосредственно его ор-
битальная ориентация в окрестности гравитаци-
онно устойчивого или неустойчивого положе-
ния равновесия с использованием гиросистемы. 
Как было сказано выше, при использовании ги-
росистемы одним из критериев эффективности 
ее функционирования является скорость нако-
пления гиростатического момента. Эта скорость 
определяет промежутки времени между разгруз-
ками гиросистемы и  должна быть достаточно 
малой, чтобы обеспечить продолжительные от-
резки полета КА с малым уровнем микроуско-
рений. Соответствующие законы управления, 
реализующие орбитальную ориентацию КА 
с одновременным ограничением роста его гиро-
статического момента, были предложены в пу-
бликациях [7–10]. В данной работе предложен 
один из возможных способов выбора коэффи-
циентов каждого из рассмотренных в статье [8]  
законов управления и  приведены результаты 
численного решения уравнений движения КА, 
подтверждающие возможность реализации ис-
пользуемых законов управления с выбранными 
значениями коэффициентов.

Все предложенные в данной работе законы 
управления могут быть реализованы для боль-
шинства КА (в том числе и для перспективных 
разгонных блоков) имеющих в своем составе ги-
росистему, и для которых требуется поддержи-
вать режим орбитальной ориентации на низкой 
околокруговой орбите в течение длительного ин-
тервала времени без проведения разгрузок гиро-
статического момента, что делает задачу реали-
зации рассмотренных в настоящей работе режи-
мов весьма актуальной.

2. МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 
МИКРОУСКОРЕНИЙ

Квазистатические микроускорения на низко-
орбитальном КА вызываются четырьмя причина-
ми: 1) движением КА относительно центра масс 
как твердого тела; 2) градиентом гравитационного 
поля; 3) аэродинамическим торможением; 4) дей-
ствием силы, создаваемой органами управления. 
Если КА совершает неуправляемое движение или 
для управления им используется гиросистема, то 
последняя из перечисленных причин исчезает. 
В таком случае квазистатическое микроускоре-
ние в заданной фиксированной точке борта опи-
сывается простой формулой, причем чтобы вос-
пользоваться ею, достаточно знать только орбиту 
и вращательное движение КА.

Пусть КА представляет собой твердое тело, 
и точка P жестко связана с его корпусом. Ми-
кроускорением b в точке P называется разность 
между напряженностью гравитационного поля 
в этой точке и абсолютным ускорением послед-
ней. Роль вектора b в орбитальных эксперимен-
тах аналогична роли ускорения свободного па-
дения в экспериментах на поверхности Земли. 
В частности, если в точке P закрепить пробное 
тело с исчезающе малой массой mp, то сила ре-
акции, действующая на это тело со стороны КА, 
будет равна –mpb. Приближенная формула для 
расчета микроускорений имеет вид [11]
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Здесь ρ – радиус-вектор точки P относитель-
но центра масс КА – точки O; ω – абсолютная 
угловая скорость КА; точка над буквой означает 
дифференцирование по времени t; µE – гравита-
ционный параметр Земли; r – геоцентрический 
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радиус-вектор точки O, r = | r |, v – скорость 
этой точки относительно поверхности Земли,  
v = | v |; ρa – плотность атмосферы в точке O; c – 
баллистический коэффициент КА. Слагаемые 
в правой части формулы (1) отвечают первым 
трем указанным выше причинам возникновения 
микроускорений.

Формула (1) использовалась для расчета ре-
альных квазистатических микроускорений, имев-
ших место на летавших КА [1, 2, 11]. Ее можно 
использовать и  для прогноза микроускорений  
[3, 12, 13]. В этом случае составляются уравнения 
движения КА, выбирается режим движения, вы-
числяется решение уравнений движения, модели-
рующее этот режим, и вдоль найденного решения 
микроускорение в заданной точке борта рассчи-
тывается по формуле (1). Именно таким образом 
формула (1) применяется ниже.

3. УРАВНЕНИЯ ДВИЖЕНИЯ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА

Космический аппарат считаем гиростатом, 
центр масс которого движется по геоцентриче-
ской орбите. Для описания его движения будем 
использовать три правые декартовы системы 
координат.

Связанная с КА система координат Ox1x2x3, 
образована его главными центральными ося-
ми инерции. Начало системы находится в цен-
тре масс КА – точке O. Несколько упрощая мо-
дель, полагаем, что оси системы Ox1x2x3 связа-
ны с характерными элементами конструкции КА 
(рис. 1). Допустим, что КА имеет форму прямо-
го кругового цилиндра радиусом Rc и высотой Lc 
с двумя прикрепленными к нему одинаковыми 
прямоугольными пластинами – солнечными ба-
тареями, суммарной площадью Sb. С целью ми-
нимизации возмущений при проведении экспе-
риментов на борту КА предполагается исполь-
зование солнечных батарей без специального 
привода, ориентирующего рабочие поверхности 
батарей относительно Солнца. Ось Ox1 совпада-
ет с осью цилиндра. Солнечные батареи распо-
ложены в плоскости Ox1x3 симметрично относи-
тельно оси Ox1, стороны батарей параллельны 
осям Ox1 и Ox3, ось Ox2 перпендикулярна пло-
скости солнечных батарей. Координаты геоме-
трических центров цилиндра и пластин солнеч-
ных батарей обозначим (xc, 0, 0) и (xb, 0, 0) со-
ответственно. Здесь и ниже, если не оговорено 
особо, компоненты векторов и координаты то-
чек относятся к системе Ox1x2x3. Базисные орты 
системы Ox1x2x3 обозначим e1, e2, e3.

В орбитальной системе OX1X2X3 оси OX3 и OX2 
направлены соответственно вдоль геоцентриче-
ского радиус-вектора точки O и вектора кинети-
ческого момента орбитального движения КА. Ба-
зисные орты этой системы обозначим E1, E2, E3.

Начало гринвичской системы координат 
OEY1Y2Y3 – точка OE, расположенная в центре 
Земли, плоскость OEY1Y2 совпадает с плоскостью 
экватора, ось OEY1 пересекает гринвичский ме-
ридиан, ось OEY3 направлена по оси вращения 
Земли к Северному полюсу. Полагаем, что эта 
система вращается с постоянной угловой скоро-
стью ωE вокруг оси OEY3.

Матрицу перехода от орбитальной системы 
к гринвичской системе обозначим W wij i j= =( ) , 1

3 ,  
где wij – косинус угла между осями OEYi и OXj. 
Элементы этой матрицы выражаются через ком-
поненты геоцентрического радиус-вектора точки 
O и вектора скорости этой точки относительно 
поверхности Земли в гринвичской системе ко-
ординат. Матрицы перехода от системы Ox1x2x3 
к гринвичской и орбитальной системам обозна-
чим соответственно U uij i j= =( ) , 1

3  и  Q qij i j= =( ) , 1
3 .  

Здесь qij i j= ⋅E e , uij и qij – косинусы углов, кото-
рые ось Oxj образует с осями OEYi и OXj. Справед-
ливо соотношение U = WQ.

Матрицу Q параметризируем углами γ, δ и 
β, которые введем следующим образом [3]. Си-
стема Ox1x2x3 может быть получена из системы 
OX1X2X3 тремя последовательными поворотами: 
1) на угол δ + π/2 вокруг оси OX2; 2) на угол β во-
круг новой оси OX3; 3) на угол γ вокруг оси OX1 
полученной после первых двух поворотов и со-
впадающей с осью Ox1. Элементы матрицы Q вы-
ражаются через эти углы с помощью формул

Рис. 1. Общая форма КА и положение связанной 
системы координат
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(2)

Уравнения движения КА состоят из двух 
подсистем. Одна подсистема уравнений для 
векторов r и  v описывает движение центра 
масс КА в  гринвичской системе координат 
с  учетом нецентральности гравитационного 
поля Земли и сопротивления атмосферы [14]. 
Нецентральность поля учитывается с точно-
стью до членов порядка (16, 16) включитель-
но в разложении гравитационного потенциала 
Земли в ряд по шаровым функциям. Атмосфе-
ра считается вращающейся вместе с Землей, 
ее плотность рассчитывается согласно модели 
ГОСТ Р 25645.166-2004. Параметры атмосфе-
ры и баллистический коэффициент КА счи-
таются неизменными на всем интервале ин-
тегрирования уравнений движения.

Другая подсистема описывает движение КА 
относительно центра масс (вращательное дви-
жение) и имеет вид
�
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Здесь символом d dt/  обозначена локальная про-
изводная вектора в системе Ox1x2x3; K – кинети-
ческий момент КА в его движении относитель-
но центра масс; ω = (ω1, ω2, ω3)T – абсолютная 
угловая скорость КА; ^ ( , , )I I I I= diag 1 2 3  – тензор 
инерции КА; H = (h1, h2, h3)T – гиростатический 
момент КА (собственный кинетический момент 
гиросистемы); Mg – гравитационный момент, 
действующий на КА; Ma – аэродинамический 
момент, действующий на КА; u1 и u2 – соответ-
ственно первая и вторая строки матрицы пере-
хода U. Третья строка этой матрицы u3 = u1  u2. 
Строки u1 и u2 связаны условиями ортогональ-
ности матрицы U (ui – орты осей OEYi), которые 
учитываются при задании начальных условий 
для этих переменных.

Чтобы замкнуть подсистему уравнений (3) 
надо добавить уравнение, описывающие изме-
нение гиростатического момента КА в виде

	
�d
dt c
H

H M+ × = −ω ,	  (4)

где Mc – момент, действующий со стороны гиро-
системы, на корпус КА. Выражения для Mc будут 
приведены ниже.

Гравитационный момент задается формулой [15]:

 M r rg
r

I= ×3
5

µE ( ^ ) .

Формула аэродинамического момента имеет вид

M v ea p= ×( )1 ,

 p R y S y R L yа c c b b c c c= + + +( )ρ π 2 2| | | |v v v v
1 2 2

2

3

2 ,

где vi – компоненты вектора v, i = 1 3, . При выво-
де последней формулы считалось, что молекулы 
атмосферы при столкновении с корпусом КА ис-
пытывают абсолютно неупругий удар [16], и не 
учитывалось взаимное затенение корпуса КА 
и солнечных батарей от набегающего аэродина-
мического потока. Такое упрощение оправдано, 
поскольку для большинства движений КА отно-
сительная продолжительность отрезков време-
ни, на которых указанное затенение существен-
но, невелика.

Приведем использованные в  расчетах чис-
ловые значения параметров описанной моде-
ли. Параметры КА: m = 6440 кг, I1 = 2600 кг.м2,  
I2 = 11100  кг . м2, I3 = 10900 кг . м2, Rc = 1.3  м, Lc = 5.0  м,  
Sb = 33 м2, xb = –1 м, xc = 0.3 м. Начальные усло-
вия движения центра масс КА задавались в вос-
ходящем узле орбиты в момент 09:10:34 UTC 21. 
IX.2007. Начальные элементы орбиты: высо-
та в апогее 450 км, высота в перигее 400 км, на-
клонение 63.0, аргумент широты перигея 53.5, 
долгота восходящего узла (отсчитывается от 
точки среднего весеннего равноденствия эпохи 
даты) 164.0. Микроускорения рассчитывались 
в  точке P с  координатами (–1  м, 0.7  м, 0.5 м)  
(рис.  1). Эта точка находится на внутренней 
стенке рабочего отсека КА, примерно на ее се-
редине. Вблизи этой точки возможна установка 
научной аппаратуры. Параметры модели атмос-
феры: F F10 7 81 150. ,= =  Ap = 12.

Начальные условия уравнений (3) задавались 
в тот же момент времени, что и начальные усло-
вия орбитального движения. Этот момент слу-
жил началом отсчета времени – точкой t = 0.
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4. РЕЖИМ ОРБИТАЛЬНОЙ 
ОРИЕНТАЦИИ КОСМИЧЕСКОГО 

АППАРАТА С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ 
ГИРОДЕМПФИРОВАНИЯ

В начале рассмотрим режим гравитационной 
ориентации КА. Уравнения (3) неудобны для 
пояснения такого режима и способа его реали-
зации, но это можно сделать с помощью более 
простых уравнений, учитывающих только глав-
ные факторы. Предположим, что орбита центра 
масс КА круговая и  неизменна в  абсолютном 
пространстве, на КА действует один лишь гра-
витационный момент. В этом случае уравнения 
(3) можно преобразовать к виду

	

^ ^ ^( ) ,

cos sin ,

I I I� �

�

�

ω ω ω ω

γ ω β ω γ ω γ

+ + × + = ×( )
= − −( )

H H E E3 0
2

3 3

1 2 3tg

δ
ω γ ω γ

β
ω

β ω γ ω γ

=
−

−

= + 













2 3
0

2 3

cos sin
cos

,

sin cos .�

	 (5)

В этом случае система (5) имеет 24 стационарных 
решения, в которых ω = ω0E2, орты ei совпадают 
с ортами Ej, i, i j, ,= 1 3 где ω µ0 = E r/ 3  – сред-
нее движение КА (орбитальная частота). Эти ре-
шения описывают положения равновесия (по-
кой) КА в орбитальной системе координат [15]. 
Здесь E3 = (q31, q32, q33)T, а величины q3i выража-
ются через углы γ, δ и β по формулам (2).

Ограничимся рассмотрением двух стаци-
онарных решений системы (5), задаваемых 
соотношениями:

	 e1 = –E3, e2 = E2, e3 = E1,	 (6)

	 e1 = E1, e2 = E3, e3 = –E2.	 (7)
При выполнении неравенств I1< I3 < I2  решение 
(6) является устойчивым, а решение (7) – неу-
стойчивым [15]. Устойчивое стационарное ре-
шение (6) можно использовать для реализации 
режима пассивной трехосной гравитационной 
ориентации КА. Далее по тексту устойчивое по-
ложение равновесия (6) будем называть гравита-
ционной ориентацией КА.

Чтобы реализовать гиродемпфирование для 
режима орбитальной ориентации КА, близкой 
к его гравитационной ориентации, зададим за-
кон изменения собственного кинетического мо-
мента гиросистемы в виде [7]

	 ^ ^T h J�H H e e+ − = −( )0 2 0 2ω ω ,	 (8)

где ^ ^T h J�H H e e+ − = −( )0 2 0 2ω ω = diag(τ1, τ2, τ3); ^ ^T h J�H H e e+ − = −( )0 2 0 2ω ω = diag(J1, J2, J3); Ji, τi,  
ii j, ,= 1 3 – положительные постоянные; h0 – про-
извольная постоянная. Использование закона 
управления (8) вращательным движением КА 
подразумевает наличие на его борту датчиков 
угловых скоростей в соответствии с показания-
ми которых изменяется собственный кинетиче-
ский момент гиросистемы.

Система уравнений (5), (8) допускает стацио-
нарное решение

	 γ = δ = β = 0, ω1 = ω2 – ω0 = ω3 = 0, 	  

h1 = h2 – h0 = h3 = 0.                   (9)
Это решение также описывает положение равно-
весия КА в орбитальной системе координат, при 
этом расположение осей системы Ox1x2x3 соот-
ветствует соотношениям (6). Для исследования 
устойчивости стационарного решения (9) мож-
но воспользоваться теоремами Е. А. Барбашина 
и Н. Н. Крассовского [17]. Рассмотрим функцию 
Ляпунова [7]

V I I q I q h h qi i
i

i i i
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i i
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= − + + −
= = =
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.

Ее производная в силу системы (5), (8)





V
h

J
i i

ii

= −










=
∑ τ 2

1

3

знакоотрицательна.
В окрестности решения (9) с точностью до чле-
нов третьего порядка малости относительно γ, δ, 
β, ω1, ω2 – ω0, ω3, h1, h2 – h0, h3 имеем

V
I I I

I I h= −( ) + −( ) + +( ) + −( ) + 
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Нетривиальные условия положительной опреде-
ленности выписанной квадратичной формы вы-
ражаются неравенствами

	 I I J h2 3 3 0 0 0− −( ) + >ω ,

 4 02 1 1 0 0I I J h−( ) −  + >ω , I I3 1> .       (10)

Если последние неравенства выполнены и

	 I I2 1≠ ,	 (11)
то пересечение множества V = 0 с  достаточно 
малой окрестностью положения равновесия (9) 
не содержит целых траекторий системы (5), (8) 
отличных от выражений (9). Это утверждение 
установлено приемом, описанным в публикации 
[18], с помощью анализа соответствующих лине-
аризованных уравнений. При выполнении нера-
венств (10), (11) удовлетворены условия теоремы 
Барбашина – Крассовского ([17], теорема 3.2)  
и  положение равновесия (9) асимптотически 
устойчиво. Если же хотя бы одно из неравенств 
(10) выполнено с  противоположным знаком 
и по-прежнему справедливо неравенство (11), 
то выполнены условия теоремы Крассовского 
([17], теорема 4.1) и положение равновесия (9) 
неустойчиво [7].

Из-за разного рода возмущающих факторов 
(эллиптичность орбиты, влияние аэродинамиче-
ского момента и др.) система уравнений (3) для 
рассматриваемого КА не имеет решений, опи-
сывающих его покой (9) в орбитальной системе 

координат, однако в силу непрерывной зависи-
мости решений дифференциальных уравнений 
от начальных условий и параметров эти уравне-
ния допускают решения, которые после пересче-
та переменных u1i, u2i, ii j, ,= 1 3 в углы γ, δ и β будут 
близки положению покоя (9).

5. УПРАВЛЕНИЕ ВРАЩАТЕЛЬНЫМ 
ДВИЖЕНИЕМ КОСМИЧЕСКОГО 

АППАРАТА

Чтобы реализовать закон управления (8) вы-
разим момент Mc, действующий со стороны ги-
росистемы на корпус КА и стабилизирующий 
режим гравитационной ориентации КА в окрест-
ности положения (9) в виде

M H e H ec T J T h= × − −( ) + −( )− −ω ω ω^ ^ ^1
0 2

1
0 2 . (12)

Система (4), (5), (12), линеаризованная в окрест-
ности стационарного решения (9) разбивается 
на две независимые подсистемы, которые име-
ют вид

x x1 1 1 1 1= +( )A B K , x1 2 0 2 0= − −( )ω ω δ, ,h h
T,  (13)

A

I I I
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
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

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
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


ω

, 

B I1 21 0 1= −( ), ,
T, K J1 2 2 20 1= −( )τ τ, , ,

x x2 2 2 2 2= +( )A B K , x2 1 3 1 3= ( )ω ω γ β, , , , ,h h
T,  (14)
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.

Структура матриц K1, K2 подразумевает, что 
для формирования управления вращательным 
движением КА не требуется информация о его 
ориентации. Значения коэффициентов Ji, τi,  

ii j, ,= 1 3 выберем таким образом, чтобы все кор-
ни характеристического полинома линеаризо-
ванной системы лежали в левой полуплоскости 
комплексного переменного достаточно далеко от 
мнимой оси. Точнее, критерием качества зако-
на управления (12) будем считать степень устой-
чивости линеаризованной системы (13), (14) – 
взятую с обратным знаком действительную часть 
самого правого корня ее характеристического 
полинома. В данном случае этот полином разла-
гается на полиномы третьего
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det ( )A B K E1 1 1
1

3 0+( ) −



 =λ ,

и шестого порядков

det ( )A B K E2 2 2
2

6 0+( ) −



 =λ ,

являющихся характеристическими полинома-
ми первой (13) и второй подсистем (14) соот-
ветственно. Здесь E3 и E6 – единичные матрицы 
третьего и шестого порядков соответственно.

Полином третьего порядка зависит от коэф-
фициентов J2, τ2. Выберем их так, чтобы этот 
полином имел трехкратный действительный ко-
рень λ αj

( )1 = − , j = 1 3,  где α > 0 – степень устой-
чивости. Получаем

τ
α2
3= , J I2 28= , α ω=

−
0

3 1

2

I I
I

.

Из приведенных соотношений видно, что 
максимальная степень устойчивости первой 
подсистемы (13) определяется только момента-
ми инерции КА и высотой его орбиты. Для рас-
сматриваемого КА

ω0 = 1.125·10–3 с–1, α = 9.73·10–4 с–1, 

τ2 = 3084 с, J2 = 88000 кг.м2.
Полином шестого порядка содержит коэффи-

циенты τ1, J1 и τ3, J3. С учетом соотношений (10) 
для асимптотической устойчивости системы (14) 
необходимо выполнение следующих условий:

	 0 41 2 1
0

0
< < −( ) +





J I I
h
ω , 

0 3 2 3
0

0
< < − +





J I I
h
ω

.                (15)

Приняв значение h0 = 5 Н.м.с, найдем значения 
J1, J3 в виде

J I I
h

1 2 1
0

0

1
2

4 19222= −( ) +



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=
ω

 кг.м2,

 J I I
h

3 2 3
0

0

1
2

2322= − +





=
ω  кг.м2.

Примем значения
τ χ1 1 1 4805= =J /  с, τ χ3 3 3 2322= =J /  с,

где χ1 4=  Н.м.с, χ3 1=  Н.м.с. Корни полинома 
шестого порядка при этом равны

λ 1 2
2 4 3 11 37 10 2 0 10,

( ) . .= − ⋅ ± ⋅− − −i A с–1, 

λ 3 4
2 4 5 11 37 10 3 7 10,

( ) . .= − ⋅ ± ⋅− − −i A с–1,

λ 5 6
2 4 3 18 61 10 1 4 10,

( ) . .= − ⋅ ± ⋅− − −i A с–1.
Степень устойчивости полинома шестого 

порядка α = 1.37·10–4 с–1. Таким образом, за-
кон управления (12) с указанными значениями 

параметров Ji, τi, ij = 1 3,  обеспечивает асимптоти-
ческую устойчивость системы (3), (4) в окрест-
ности стационарного решения (9).

6. МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ 
РЕЖИМА ОРБИТАЛЬНОЙ ОРИЕНТАЦИИ 

КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА  
С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ 

ГИРОДЕМПФИРОВАНИЯ

Покажем, что выбранный закон изменения 
управляющего момента гиросистемы (12) дей-
ствительно обеспечивает устойчивую ориента-
цию КА, близкую к гравитационной. С этой це-
лью вычислим решения системы (3), (4), (12) 
с  начальными условиями γ δ β( ) ( ) ( )0 0 0 0= = = , 
h h1 30 0 5( ) ( )= =  Н.м.с, h2 0 0( ) =  и

	 ω ω ω ω1 2 0 30 0 0 0 01( ) ( ) ( ) .= − = =  °/c	  (16)
на интервале времени 140 сут. Значения соответ-
ствующих коэффициентов закона управления 
(12) приняты как в разделе “Управление враща-
тельным движением космического аппарата”. 
На рис. 2–4 изображены графики зависимости 
от времени углов γ, δ и β, компонент hi, i = 1 3,  
и модуля гиростатического момента |H|, а также 
компонент bi, i = 1 3,  и модуля | b | вектора микро-
ускорений. На графиках не показан начальный 
участок длительностью 1 сут, содержащий пере-
ходной процесс, который обусловлен ошибка-
ми в задании начальной угловой скорости (16) 
и начальных значений гиростатического момен-
та. Результаты расчетов показывают, что закон 
управления (12) обеспечивает устойчивую орби-
тальную ориентацию КА, и гиростатический мо-
мент при этом остается ограниченным. В устано-
вившемся режиме амплитуды колебаний компо-
нент угловой скорости ограничены следующими 
значениями:

| |ω1  < 6·10–5 °/c, | |ω ω2 0−  < 2·10–3 °/c,
| |ω3  < 3·10–4 °/c.

Из-за выбранного масштаба времени на 
рис. 2–4 не видны колебания соответствующих 
величин с частотами кратными ω0, которые вы-
званы сопротивлением атмосферы и эллиптич-
ностью орбиты. Такие колебания показаны в ра-
боте [3], где на интервале времени 6 сут приве-
дены результаты численного решения уравнений 
движения КА с подобным законом управления.

На рис. 2 увеличение амплитуды колебаний, 
а также постоянное смещение угла δ ≈ 0.8° вы-
званы сопротивлением атмосферы, зависящим 
от положения Солнца относительно плоскости 
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орбиты КА. Это положение меняется из-за пре-
цессии плоскости орбиты с угловой скоростью 
~5 °/сут. За период времени равный примерно 

70 сут, величина постоянного смещения угла δ 
практически не меняется, амплитуда колебаний 
меняется в диапазоне от 0.1° до 1.5°. Поскольку 

Рис. 2. Углы ориентации КА при использовании закона управления (12)

Рис. 3. Компоненты и модуль вектора гиростатического момента КА при использовании закона управления (12)
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Рис. 4. Компоненты и модуль вектора микроускорений КА

закон управления (12) не накладывает ограниче-
ний на угловое положение КА, значения углов 
γ, δ и β, приведенные на рис. 2, в каждый мо-
мент времени соответствуют некоторому отно-
сительному равновесному положению КА под 
действием гравитационного и  аэродинамиче-
ского моментов [19]. Один из возможных мето-
дов нахождения такого положения представлен 
в публикации [8]. В данном случае для оценки 
смещения δ0 значения угла δ можно использо-
вать приближенную аналитическую зависимость

δ
ρ

π ρ0
0

2

3 1
2

0
2

2

3
=

+
−( ) + +

R L x R R

I I R x R R
c c c a

c c a

( )

( )
E

E
,

которая была получена путем линеаризации си-
стемы (3) в окрестности стационарного решения 
(9). При указанной линеаризации были приня-
ты условия, что центр масс КА движется по кру-
говой орбите радиуса r = R0 + RE, неизменной 
в абсолютном пространстве, и скорость набегаю-
щего потока направлена по касательной к орби-
те КА [20]. Здесь RE = 6378.14 км – радиус Земли 
принимаемой сферой, R0 – высота круговой ор-
биты КА. В табл. 1 приведены некоторые значения 
δ0 в зависимости от значений R0. Соответствующие 
R0 значения плотности атмосферы ρa были взяты 
из ГОСТ Р 25645.166-2004 для F10.7 = 150.

На рис. 3 смещение компоненты h2 и модуля 
|H| вектора гиростатического момента определяет-
ся значением постоянной величины h0 = 5 Н.м.с  
закона управления (12). Как видно из неравенств 
(15) величина h0 влияет на размер области устой-
чивости коэффициентов J1, J3, чем больше значе-
ние h0, тем больше размер указанной области. Од-
нако при выборе значения h0 следует учитывать 
конкретные характеристики и схему расположе-
ния установленных на борту КА исполнительных 
органов гиросистемы, чтобы при реализации за-
кона управления собственный кинетический мо-
мент каждого исполнительного органа не при-
ближался к своему предельному значению [20].

На рис. 4 видно, что значение модуля вектора 
микроускорений | b | не превышает 4.1·10–6 м/с2,  
и область вариации вектора b достаточно мала. 
Следует отметить, что значение | b | < 10–5 м/с2 
является приемлемым при проведении косми-
ческих экспериментов, в  частности в  области 
материаловедения [21]. Небольшой размер об-
ласти вариации вектора b (| b |  | b1 |) является 

Таблица 1. Значения угла δ0 

R0, км 400 420 440
ρa, кг/м3 3.02 · 10–12 2.11 · 10–12 1.48 · 10–12

δ0, град 1.101 0.801 0.580
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дополнительным преимуществом режима грави-
тационной ориентации КА при проведении ука-
занных экспериментов.

7. СПЕКТРАЛЬНЫЙ АНАЛИЗ 
МИКРОУСКОРЕНИЙ

С  целью анализа уровня микроускорений, 
возникающих на борту КА в процессе реализа-
ции закона управления (12), в работе определе-
ны характерные частоты колебаний модулей век-
торов ba, bg и b (1). Частоты были найдены с по-
мощью спектрального анализа, выполнявшегося 
по следующей схеме [22]. Пусть xn, n N= 1,  – зна-
чения какой-либо переменной x(t) исследуемого 
решения в узлах равномерной временной сетки 
{tn}: xn = x(tn). Во всех рассмотренных ниже при-
мерах шаг сетки h = tn + 1 – tn = 10 с. Предполо-
жим, что исследуемая функция имеет вид

x t f t f tm m m m
k

M

( ) ( cos sin )= + +
=

∑α α π β π0
1

2 2  ,

где f hm
 ∈ −( , / )0 21  и α0, αm, βm, m M= 1,  – посто-

янные параметры, причем среди частот f hm
 ∈ −( , / )0 21 нет 

одинаковых. Оценить частоты и амплитуды от-
дельных гармоник, входящих в x(t), можно, ис-
следуя максимумы периодограммы Шустера –

I f x x f t x x f tn n
n

N

n n
n

N
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,

на интервале 0 < f < h–1/2. Функция I(f) имеет 
много максимумов, из которых выбирают не-
сколько наиболее выделяющиеся. Если функ-
ция I(f) имеет такой максимум в точке f*, пред-
полагается, что f* близка одной из частот f hm

 ∈ −( , / )0 21,  
а  величина 2 I f N( ) /∗  является оценкой ам-

плитуды α βm m
2 2+  соответствующей гармони-

ки. Периодограмму Шустера удобно преоб-
разовать к  виду, называемому амплитудным 
спектром A f N I f( ) ( )= −2 1 . Выделяющиеся 
максимумы функции A(f) напрямую оценивают 
амплитуды отдельных гармоник, но ее максиму-
мы выражены менее наглядно, чем максимумы 
периодограммы.

На рис.  5 показаны амплитудные спек-
тры Aba(f), Abg(f), Ab(f) величин | ba |, | bg | и  | b | 

соответственно. Спектры приведены в  диапазо-
не частот от 0 до 0.001 Гц, при значениях h = 10 с и  
N = 6.048·106. Показано, что наибольший вклад 
в  общий уровень микроускорений b на бор-
ту КА при использовании закона (12) вно-
сит составляющая ba с  доминирующей частотой 
f0 0

42 1 79 10= ≈ ⋅ −ω π .  Гц. Такие колебания вы-
званы влиянием атмосферы. Также происходит 
увеличение амплитуд колебаний величин | ba | и | b |  
на частоте 2 3 58 100

4f ≈ ⋅ −.  Гц, однако такое увеличе-
ние амплитуд практически не сказывается на общем 
уровне возникающих на борту микроускорений b.

Учитывая общий уровень микроускорений, 
показанный на рис. 4, малую область вариации 
вектора b и, что колебания микроускорения про-
исходят весьма медленно – с орбитальной часто-
той, можно утверждать, что условия на борту КА 
приемлемы для проведения космических экспе-
риментов [3, 11].

8. ОРБИТАЛЬНАЯ ОРИЕНТАЦИЯ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 

В ОКРЕСТНОСТИ ГРАВИТАЦИОННО- 
УСТОЙЧИВОГО ПОЛОЖЕНИЯ 

РАВНОВЕСИЯ

Закон управления (8) можно реализовать без 
использования постоянной величины гиростати-
ческого момента h0. Обозначим положение рав-
новесия (9) при h0 = 0 как (9′). Тогда момент Mc, 
действующий со стороны гиросистемы на кор-
пус КА и стабилизирующий режим гравитаци-
онной ориентации КА в окрестности положения 
равновесия (9′), представим в виде [8]

	 M e Hc hK K= − − +ω ω( )É 0 2(ω M e Hc hK K= − − +ω ω( )É 0 2 ,	 (17)

где K kij i jω
ω= =( )( )

, 1
3 ,  K kh ij

h
i j= =( )( )
, 1
3 ,  kij

( )ω ,  kij
h( ),  

i j, ,= 1 3 – постоянные величины. Систему (4), 
(5), (17), линеаризованную в окрестности реше-
ния (9′), представим в виде двух независимых 
подсистем третьего и шестого порядка [23]:

	 x x3 3 3 3 3 3= +( )A B K С , x3 2 0 2= −( )ω ω δ, ,h
T,	(18)

A

I I I

3

0
2

1 3 20 3 0

1 0 0

0 0 0

=
−( )















ω
, 

B I3 21 0 1= −( ), ,
T, C3 1 0 1= ( )diag , , , 

K k k3 22 220= −( )( ) ( ), ,ω h ,

x x4 4 4 4 4 4= +( )A B K C , 

x4 1 3 1 3= ( )ω ω γ β, , , , ,h h
T,               (19)
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Рис. 5. Амплитудные спектры модулей векторов ba, bg и b
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В  данном случае также как и  в  разделе 5 
структура матриц K3, C3, K4, C4 подразумева-
ет, что для формирования управления вра-
щательным движением КА не требуется ин-
формация о его ориентации. В данном случае 

k k k k12 21 23 32 0( ) ( ) ( ) ( )ω ω ω ω= = = =  и  k k k kh h h h
12 21 23 32 0( ) ( ) ( ) ( )= = = = 

k k k kh h h h
12 21 23 32 0( ) ( ) ( ) ( )= = = = .

Характеристический полином системы третье-
го порядка зависит от коэффициентов k22

( )ω  и k22
( )h .  

Выберем их так же как в разделе 5, чтобы этот 
полином имел трехкратный действительный ко-
рень λ αj

( )3 = − , j = 1 3,  где α > 0 – степень устой-
чивости. Получим аналитические зависимости

k22 3
( )h = α

, k
I

22
28
3

( )ω α
= , α ω=

−
0

3 1

2

I I
I

.

Для рассматриваемого КА: k22
( )h  = 3.24∙10–4 с–1, 

k22
( )ω  = 28.8 Н·м·с.
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Значения коэффициентов полинома шесто-
го порядка будем искать как решение задачи ли-
нейно-квадратичного регулирования [24] в виде 
K S B P4

1
4= − − T , где P ∈ ×



6 6 – матрица, получен-
ная в результате численного решения алгебраи-
ческого матричного уравнения Рикатти

	 PA A P PB S B P C RC4 4 4
1

4 4 4 0+ − + =−T T T .	 (20)
Здесь R ∈ ×



6 6  и  S ∈ ×


2 2  – положительно 
определенные матрицы весовых коэффици-
ентов, выбранным значениям которых R = 

R = ⋅( )diag 1 5 10 0 0 100 17, , , , , , S = ( )diag 1 1,  соответству-
ют значения коэффициентов

k11
( )ω = 1042.76 Н·м·с, k13

( )ω = –1271.81 Н·м·с,
k11

( )h = 9.60 с–1, k13
( )h = 0.12 с–1,

k31
( )ω = 6620.91 Н·м·с, k33

( )ω = –3709.13 Н·м·с,
k31

( )h = –2.55 с–1, k33
( )h = 1.54 с–1.

Соответствующие значения корней характери-
стического полинома шестой степени

λ1 2
4
,

( )= –1.03∙10–4 ± 2.10∙10–3 i с–1, 
λ3 4

4
,

( )= –1.14∙10–3 ± 4.72∙10–4 i с–1,
λ5

4( )= –1.20 с–1, λ6
4( )= –10.00 с–1.

Степень устойчивости полинома шестого по-
рядка α = 1.03∙10–4 с–1. Таким образом, закон 
управления (17), с указанными значениями пара-
метров kij

( )ω , kij
h( ), i j, ,= 1 3, обеспечивает асимптоти-

ческую устойчивость системы (3), (4) в окрестно-
сти стационарного решения (9′). Представленные 
значения элементов матриц R и S, как и исполь-
зованный метод нахождения коэффициентов за-
кона управления в целом, не являются единствен-
но возможными. Применяя специальные методы 
математической теории автоматического управле-
ния [24], вероятно, возможно получить значения 
коэффициентов полинома шестого порядка, обе-
спечивающие больший запас устойчивости и луч-
шее качество управления. Однако это представля-
ет собой тему для отдельного исследования.

Следует отметить, закон управления (17) по 
сути представляет собой закон управления (12), 
в  котором не учитывается слагаемое Hω, зна-
чение h0 = 0 и,  используются другие обозначе-
ния для коэффициентов: K T Jω = −^ 1 , K Th = −^ 1 .  
Поэтому A3 = A1, B3 = B1, B4 = B2 и матрицы A4, A2 
имеют похожую структуру. Введение новых обозна-
чений было сделано с целью представления лине-
аризованной системы уравнений в виде (18), (19) 
для удобства численного решения уравнения (20). 
Таким образом, коэффициенты закона управления 
(12) обеспечивающие асимптотическую устойчи-
вость системы (3), (4) в окрестности стационарного 

решения (9) также можно подобрать в результате 
решения задачи линейно-квадратичного регулиро-
вания с использованием соответствующих матриц 
линеаризованной системы (14).

Покажем, что для найденных значений коэффи-
циентов kij

( )ω , kij
h( ), i j, ,= 1 3 закон изменения управ-

ляющего момента гиросистемы (17) действительно 
обеспечивает устойчивую ориентацию КА, близ-
кую к гравитационной. Для этого вычислим реше-
ния системы (3), (4), (17) с начальными условиями 
γ δ β( ) ( ) ( )0 0 0 0= = = , h h h1 2 30 0 0 0( ) ( ) ( )= = =  и (16) 
на интервале времени 8 сут. На рис. 6, 7 изображе-
ны графики зависимости от времени углов γ, δ и β, 
компонент hi, i = 1 3,  и модуля гиростатического мо-
мента | |H . На графиках не показан начальный уча-
сток длительностью 1 сут, содержащий переходной 
процесс, который обусловлен ошибками в задании 
начальной угловой скорости (16). Результаты расче-
тов показывают, что закон управления (17) обеспе-
чивает устойчивую орбитальную ориентацию КА, 
и гиростатический момент при этом остается огра-
ниченным. В установившемся режиме амплитуды 
колебаний компонент угловой скорости ограниче-
ны следующими значениями:

| ω1 | < 8∙10–5°/c, | ω2 | < 2∙10–3°/c, 
| ω3 | < 2∙10–4°/c.

На рис. 6 заметно увеличение амплитуды ко-
лебаний угла δ, а также его постоянное смеще-
ние, что полностью соответствует результатам, 
представленным в  разделе 6 на рис.  2. Отсут-
ствие в законе управления (17) слагаемого содер-
жащего постоянное значение гиростатического 
момента h0 не оказывает существенного влия-
ния на угловую ориентацию КА, его абсолютную 
угловую скорость и на уровень микроускорений 
на его борту, разница видна только на графи-
ках гиростатического момента. На рис. 7 видно, 
что в случае использования закона управления 
(17) отсутствует величина постоянного смеще-
ния компоненты h2 и модуля | |H . Установивши-
еся колебания величин γ, δ, β, ωi, hi, i = 1 3, , и | |H  
происходят с доминирующей частотой, которая 
равна орбитальной частоте ω0, что соответствует 
влиянию аэродинамического торможения cρavv.

9. ОРБИТАЛЬНАЯ ОРИЕНТАЦИЯ 
КОСМИЧЕСКОГО АППАРАТА 

В ОКРЕСТНОСТИ ГРАВИТАЦИОННО 
НЕУСТОЙЧИВОГО ПОЛОЖЕНИЯ 

РАВНОВЕСИЯ

Рассмотрим стационарное решение (7) системы 
(5), которое при выполнении неравенств I1 < I3 < I2  
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Рис. 6. Углы ориентации КА при использовании закона управления (17)
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будет неустойчивым. Чтобы реализовать режим 
орбитальной ориентации КА, в окрестности гра-
витационно неустойчивого положения равно-
весия зададим закон управления гиросистемой 
в виде [8]
	 M E e e E E Hc hK K K= − ×( ) + ×( )  − −( ) +θ ω ω3 2 3 2 0 2ω

M E e e E E Hc hK K K= − ×( ) + ×( )  − −( ) +θ ω ω3 2 3 2 0 2ω ,           (21)

где K kij i jθ
θ= =( )( )

, 1
3 , K kij i jω

ω= =( )( )
, 1
3 , K kh ij

h
i j= =( )( )
, 1
3 ,  

kij
( )θ , kij

( )ω , kij
h( ), i j, ,= 1 3 – постоянные величины.

Система уравнений (5), (21) допускает стаци-
онарное решение

γ δ π= − = 2, β = 0, ω1 = ω2 = ω3 + ω0 = 0,

 h1 = h2 = h3 = 0.                    (22)
Это решение описывает положение равновесия 
КА в орбитальной системе координат, при этом 

расположение осей системы Ox1x2x3 соответствует 
(7).

Систему (4), (5), (21), линеаризованную 
в окрестности решения (22), представим в виде 
двух независимых подсистем третьего и шестого 
порядка [25]:

x x5 5 5 5 5= +( )A B K , 

x5 3 0 32= + +( )ω ω δ π, ,h
T,        (23)

A

I I I

5

0
2

1 2 30 3 0

1 0 0

0 0 0

=
−( )

−

















ω

, B I5 31 0 1= −( ), ,
T, 

K k k k5 33 33 33= −( )( ) ( ) ( ), ,ω θ h ,

x x6 6 6 6 6= +( )A B K ,

 x6 1 2 1 22= −( )ω ω γ π β, , , , ,h h
T,         (24)

A

I I I I I I

I I I

6

0 3 2 1 0
2

3 2 1

0 1 3 2

0

0 3 0 0 0

0 0 0 0 0

1 0 0 0 0

0 1
=

−( ) − −( )
−( )

−

ω ω
ω

ω
ωω

ω
ω

0

0

0

0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

−

























,

B
I

I6
1

2

1 0 0 0 1 0

0 1 0 0 0 1
=

−
−







T
,

K
k k k k k k k k

6
11 12 11 0 12 12 0 11 11 12

=
− − − − − +( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )ω ω θ ω θ ωω ω h

22

21 22 21 0 22 22 0 21 212

( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

h

h− − − − − +k k k k k k kω ω θ ω θ ωω ω kk22
( )h











.

В данном случае такой вид линеаризованной си-
стемы (23), (24), а также структура матриц K5, K6, 
обусловлены тем, что режим орбитальной ори-
ентации КА в окрестности гравитационно неу-
стойчивого положения равновесия нельзя ре-
ализовать без использования информации об 
ориентации КА. Здесь k k k k13 23 31 32 0( ) ( ) ( ) ( )θ θ θ θ= = = = , 
k k k k13 23 31 32 0( ) ( ) ( ) ( )ω ω ω ω= = = =  и  k k k kh h h h

13 23 31 32 0( ) ( ) ( ) ( )= = = = 
k k k kh h h h

13 23 31 32 0( ) ( ) ( ) ( )= = = = .

Характеристический полином системы треть-
его порядка зависит от коэффициентов k33

( )θ , k33
( )ω  

и k33
( )h . Выберем их, как и выше, чтобы этот поли-

ном имел трехкратный действительный корень 

λ αj
( )5 = − , j = 1 3,  где α > 0 – степень устойчиво-

сти. Получим аналитические зависимости

k
I

I I
33

3
3

0
2

1 23
( )h =

−( )
α

ω
, k I k h

33 3 333( ) ( )ω α= −( ),
k I I I33 3 0

2
1 23( )θ α ω= − −( )( ).

Для рассматриваемого КА зададим значение 
α = ⋅ −5 0 10 3.  с–1, тогда k33

24 267 10( ) .h = − ⋅ −� �  с–1, 
k33 628 648( ) .ω =  Н·м·с, k33 0 849( ) .θ =  Н·м.

Как и  в  разделе 8, значения коэффициен-
тов полинома шестого порядка будем искать 
в  виде K S B P6

1
6= − − T , где P ∈ ×



6 6 – матрица, 
полученная в  результате численного решения 
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алгебраического матричного уравнения Рикатти 
PA A P PB S B P R6 6 6

1
6 0+ − + =−T T . Здесь R ∈ ×



6 6 и 
S ∈ ×



2 2 – положительно определенные матрицы 
весовых коэффициентов, выбранным значениям 
которых R = ( )diag 1 1 0 01 1 0 01 1, , . , , . , , S = ( )diag 1 1,  со-
ответствуют значения коэффициентов

k11 701 26( ) .ω =  Н·м·с, k12 554 17( ) .ω = −  Н·м·с,

 k11 0 19( ) .θ =  Н·м, k12 0 30( ) .θ = −  Н·м,
k11 0 17( ) .h = −  с–1, k12 0 05( ) .h =  с–1,

k21 117 55( ) .ω =  Н·м·с, k22 128 15( ) .ω =  Н·м·с, 
k21 0 02( ) .θ =  Н·м, k22 0 09( ) .θ =  Н·м,
k21 0 04( ) .h = −  с–1, k22 0 99( ) .h =  с–1.

Соответствующие значения корней характе-
ристического полинома шестой степени будут 
λ1 2

6 5 38 40 10 1 11 10,
( ) Ц Ц. .= − ⋅ ± ⋅ i–5   λ1 2
6 5 38 40 10 1 11 10,

( ) Ц Ц. .= − ⋅ ± ⋅ i–3 i  с–1, λ3 4
6 4 46 52 10 1 47 10,

( ) Ц Ц. .= − ⋅ ± ⋅ i –4 λ3 4
6 4 46 52 10 1 47 10,

( ) Ц Ц. .= − ⋅ ± ⋅ i  

λ3 4
6 4 46 52 10 1 47 10,

( ) Ц Ц. .= − ⋅ ± ⋅ i–4 i  с–1, λ5
6 29 83 10( ) Ц.= − ⋅  –2 с–1, λ6

6 1 00( ) .= −  с–1.
Степень устойчивости полинома шестого 

порядка α = 8.40 ∙ 10–5 с–1. Таким образом, за-
кон управления (21) с указанными значениями 
параметров kij

( )θ  kij
( )ω , kij

h( ), i j, ,= 1 3 обеспечивает 
асимптотическую устойчивость системы (3), (4) 
в окрестности стационарного решения (22).

Покажем, что для найденных значе-
ний коэффициентов kij

( )θ  kij
( )ω , kij

h( ), i j, ,= 1 3 

закон изменения управляющего момента ги-
росистемы (21) действительно обеспечива-
ет ориентацию КА, близкую к  гравитацион-
но неустойчивому положению равновесия. 
С  этой целью вычислим решения системы 
(3), (4), (21) с начальными условиями β( )0 0= ,  
γ δ π( ) ( )0 0 2= − = , ω ω ω ω1 2 3 00 0 0 0 01( ) ( ) ( ) .= = + =  °/c,  
h h h1 2 30 0 0( ) ( ) ( )= = = 0 на интервале времени 8 сут.  
На рис. 8, 9 изображены графики зависимости 
от времени углов γ, δ и β, компонент hi, i = 1 3,  
и модуля гиростатического момента | H |. На гра-
фиках не показан начальный участок длитель-
ностью 1 сут, содержащий переходной процесс, 
который обусловлен ошибками в  задании на-
чальной угловой скорости. Результаты расчетов 
показывают, что закон управления (21) обеспе-
чивает устойчивую орбитальную ориентацию 
КА, и гиростатический момент при этом оста-
ется ограниченным. В установившемся режиме 
амплитуды колебаний компонент угловой ско-
рости ограничены следующими значениями:

| ω1 | < 1.5 ∙ 10–4 °/c, | ω2 | < 1 ∙ 10–4 °/c, 
| ω3 | < 2 ∙ 10–3 °/c.

На рис. 8 постепенное уменьшение ампли-
туды колебаний углов γ, β вызвано остаточным 
влиянием переходного процесса протекаю-
щего в течение первых суток полета КА. Здесь 

Рис. 8. Углы ориентации КА при использовании закона управления (21)
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установившиеся колебания величин γ, δ и β, ωi, 
hi, i = 1 3, , и | |H  также происходят с доминирующей 
частотой, которая равна орбитальной частоте ω0.

10. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

В работе показано, что с помощью гироско-
пических исполнительных органов системы 
управления вращательным движением КА мож-
но реализовать режим длительной орбитальной 
ориентации КА как в окрестности гравитацион-
но устойчивого, так и неустойчивого положения 
равновесия.

Приведены соответствующие законы управ-
ления собственным кинетическим моментом 
гиросистемы. В  качестве основного режима 
при реализации орбитальной ориентации КА 
в окрестности устойчивого положения равнове-
сия рассмотрен режим гиродемпфирования, для 
которого приведены результаты численного мо-
делирования микроускорений, возникающих на 
борту КА, а также их амплитудные спектры. По-
казано, что данный режим может использовать-
ся при проведении космических экспериментов 
в течение длительных интервалов времени.

Дополнительно рассмотрены еще два варианта 
закона управления гиросистемой, обеспечиваю-
щие орбитальную ориентацию КА в окрестности 

устойчивого и неустойчивого положения равно-
весия. Для всех рассмотренных вариантов пред-
ложена методика выбора коэффициентов закона 
управления, обеспечивающих асимптотическую 
устойчивость вращательного движения КА.

Все предложенные в работе законы управле-
ния гиросистемой позволяют не только обеспе-
чивать заданную ориентацию КА, но и ограни-
чивать накопление гиростатического момента.

Полученные в работе результаты могут быть 
использованы при предварительном проекти-
ровании систем управления ориентацией КА 
построенных на базе гироскопических органов 
управления различного типа.
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The paper considers various options for implementing the orbital orientation mode of a spacecraft intended 
for conducting experiments in microgravity conditions over long time intervals. The system of gyroscopic 
controls (gyrosystem) is used as the actuators of the angular motion control system. The gyrosystem control 
laws proposed in the paper allow not only to provide a given orientation of the spacecraft, but also to limit 
the accumulation of the gyrosystem's own angular momentum, which significantly increases the duration of 
time intervals of unperturbed motion of the spacecraft. The efficiency of the considered control laws in the 
presence of external destabilizing disturbing moments acting on the spacecraft is confirmed by the results of 
numerical modeling of the equations of motion. The main orientation mode of the spacecraft investigated 
in the paper is its orbital orientation using gyrodamping. For this mode, an assessment of the level of quasi-
static microaccelerations occurring on board the spacecraft is carried out, and the results of their spectral 
analysis are shown.
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