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Рассмотрена система магнитной разгрузки гироскопических исполнительных органов (махови-

ков) системы управления ориентацией и стабилизации космического аппарата на орбите Земли. 

Вместо трёх ортогонально расположенных электромагнитных приводов используется один по-

стоянный магнит. От традиционных систем она отличается простотой реализации и экономич-

ностью. Принцип действия системы иллюстрируется численным примером. 
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Введение 

 В системах управления ориентацией долговременных космических аппаратов (КА) 

обычно применяют инерционные исполнительные органы (ИИО) – двигатели-маховики и 

силовые гироскопы. Они не расходуют рабочего тела, поскольку создают внутренние 

управляющие моменты, но, парируя внешние возмущения, накапливают кинетический 

момент. Для поддержания работоспособности системы управления ИИО периодически 

разгружают, сбрасывая накопленный кинетический момент. Разгрузку осуществляют, 

прикладывая к корпусу КА моменты от внешних силовых полей или от реактивных двига-

телей [1, 2]. Часто эту задачу решает второй контур управления. 

Применение во втором контуре реактивных двигателей сопряжено с затратами рабо-

чего тела. Поэтому в длительных полётах предпочтение отдают способам разгрузки, ис-

пользующим, как правило, гравитационные или магнитные поля. Алгоритмы управления 

процессом разгрузки формируют на основе информации о состоянии ИИО и о состоянии 

корпуса КА, стремясь обеспечить минимальную массу всей системы управления при мак-

симальной простоте её реализации.  

http://technomag.bmstu.ru/doc/752094.html
http://technomag.bmstu.ru/doc/752094.html
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Разгрузка возможна и без применения второго контура управления, за счёт, например, 

использования гравитационных моментов в процессе определённого маневра КА относи-

тельно центра масс. Для этого необходимо, чтобы КА имел такой тензор инерции, кото-

рый при поворотах связанных осей координат относительно орбитальных осей на углы 

4  обеспечит гравитационный момент, заведомо превышающий суммарный возму-

щающий момент в состоянии номинальной ориентации. Такая идея была успешно  реали-

зована в проекте орбитальной станции США «Скайлэб» (1973 г.) [3]. Подобный подход к 

разгрузке применим, когда в программе функционирования КА предусмотрены участки 

движения по орбите с произвольной ориентацией связанных осей. Например, манёвры 

разгрузки ИИО на борту  «Скайлэб» выполнялись только в нерабочее ночное время. 

В настоящее время проблема разгрузки накопленного ИИО кинетического момента 

без расхода рабочего тела сохраняет свою актуальность. В работах [4, 5, 6, 7] академик 

Микрин Е.А. и профессор Зубов Н.Е. с соавторами представили полученные ими резуль-

таты исследований этой проблемы. Синтез управления разгрузкой кинетического момента 

инерционных исполнительных органов космического аппарата за счёт использования гра-

витационных моментов выполнен ими в аналитическом виде. Полученные зависимости 

однозначно определяются параметрами орбиты, компонентами тензора инерции КА и 

учитывают ограничения на управление, обусловленные конструкцией ИИО. Они позво-

ляют формировать закон управления для каждого такта бортовой ЭВМ.  

Большое число исследований посвящено разработке систем управления ориентацией 

и стабилизации инерционными исполнительными органами с разгрузкой при помощи 

управляемых магнитных систем [14-19]. В работах [14], [15] представлены результаты ис-

следований и практической разработки системы управления силовыми гироскопами,  маг-

нитными приводами и электрореактивными двигателями. Отмечено, что за счет эффек-

тивного использования магнитных приводов достигается экономичность всей системы.  

Три токовые катушки управляемого магнитного привода включены также в состав 

исполнительных органов системы управления ориентацией микроспутника «Чибис-М», 

выведенного на орбиту в 2012 г. Их успешную работу совместно с шестью управляющими 

двигателями-маховиками подтвердили лётные испытания [17]. Ряд разработок таких сис-

тем защищены патентами [18, 19]. 

В данной статье обсуждается новый подход в вопросе построения системы магнитной 

разгрузки ИИО, отличающийся простотой реализации.   
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Магнитные системы сброса кинетического момента 

В тех случаях, когда эллипсоид инерции КА близок к сфере, т.е. диагональные компо-

ненты тензора инерции примерно одинаковы, гравитационная разгрузка практически не-

возможна. В этом случае  используют специальные устройства, усиливающие эффект си-

лового взаимодействия КА с окружающими полями, например, магнитные приводы.  

Обычно магнитные приводы, закреплённые на КА параллельно связанным осям 0xyz , 

играют роль исполнительных органов второго контура управления ориентацией.  Совме-

стно с трёхкомпонентным магнитометром и комплексом измерительной и преобразующей 

аппаратуры они составляют магнитную управляющую систему. Существует большое чис-

ло реализованных проектов магнитных систем управления КА различного назначения, 

сведения о которых достаточно полно отражены в литературе, например в [8, 9, 10, 12]. 

Магнитная система способна функционировать автономно, создавая управление  

  mM P B , (1) 

где 
mM − вектор управляющего момента с проекциями  , , ,, ,m x m y m zM M M  на связанные 

оси; P  − вектор магнитного момента,  компоненты которого  , ,x y zP P P  по связанным 

осям КА создаются неуправляемыми магнитными приводами; B  − вектор магнитной ин-

дукции Земли, компоненты которой  , ,x y zB B B  измеряются магнитометром или для каж-

дого положения КА на заданной орбите вычисляются приближенно, например, по уравне-

ниям дипольной модели [8], сначала в проекциях  
0 0 0
, ,x y zB B B  на оси орбитальной систе-

мы координат 0 0 00x y z , затем через кватернионы или матрицу направляющих косинусов 

  ija  −  на оси 0xyz . 

Управляющий момент может быть создан и при помощи постоянного магнита в кар-

дановом подвесе [10]. Магнит ориентируется по силовым линиям магнитного поля Земли 

подобно магнитной стрелке компаса. Ортогонально расположенные управляющие катуш-

ки на корпусе КА, взаимодействуя с магнитом, создают относительно связанных осей 

управляющие моменты  , , ,, ,m x m y m zM M M .  

Как следует из (1), создать управляющий момент относительно направления вектора 

B  невозможно. Это в равной мере относится и к системе с магнитными катушками, и к 

системе с постоянным магнитом в кардановом подвесе. Однако, поскольку положение B  

относительно орбитальной системы координат в процессе движения меняется, то для каж-

дой связанной оси КА практически всегда можно указать такие участки орбиты, на кото-
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рых могут быть созданы ненулевые управляющие моменты. Для целей автономного 

управления ориентацией такая система представляет ограниченный интерес, но для раз-

грузки ИИО она широко применяется. 

Модификация системы магнитной разгрузки 

Существенный недостаток применяемых на практике магнитных систем разгрузки 

ИИО – необходимость второго контура управления, требующего дополнительного борто-

вого оборудования и сложного алгоритмического обеспечения. Покажем возможность ра-

дикального упрощения сброса накопленного кинетического момента за счет применения 

нерегулируемой магнитной системы.  

Идея модификации заключается в следующем.  Допустим, что ИИО – три одноосных 

маховика с кинетическими моментами  , ,x y zL L L , которые обеспечивают требуемую 

ориентацию КА, располагая ресурсом max , 1,3  i pL L i . При ,   0< 1  i i p iL L  , 

система управления переводится в режим разгрузки маховиков. Предусмотрен перевод 

системы в режим магнитной ориентации: маховик, имеющий 
1,3

min
 ii

L , ориентируется 

по вектору индукции B  геомагнитного поля. Два других маховика занимают положение 

2  к направлению B  и переключаются в режим сброса кинетического момента.  

В режиме разгрузки осуществляется пассивная магнитная стабилизация КА. Закон 

управления маховиками реализует активное демпфирование движений, обеспечивая тре-

буемое качество процесса разгрузки. Разгружающий момент торможения 
TM  ограничива-

ется требованиями динамики: устанавливается динамическое равновесие, угол статиче-

ского отклонения в котором не должен превосходить определённой величины. 

Математическая модель 

Введём правые декартовые оси координат с началом в центре масс КА: 0 xyz свя-

занная система координат (ССК) и  0 0 00 x y z орбитальная система координат (ОСК). Рас-

смотрим упрощенную динамическую модель: 
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где  K J кинетический момент корпуса КА;  ijJJ , , , , i j x y z  тензор инерции 

КА; 1  re r r  единичный вектор местной вертикали, r  радиус вектор центра масс 

КА;   вектор абсолютной угловой скорости КА 
    ;   угловая скорость отно-

сительно осей ОСК; 
   угловая скорость ОСК (на круговой орбите   3 r const , 

  гравитационный параметр); gM  гравитационный момент; mM крутящий момент 

от взаимодействия магнитного поля Земли и магнитного привода;  i i iL I   кинетиче-

ский момент маховика, iI его момент инерции;  ik  коэффициент вентиляционного мо-

мента; uiM управляющий момент маховика; P магнитный момент магнитного привода.   

 Компоненты  , ,x y zB B B  вектора магнитной индукции геомагнитного поля B  изме-

рять не требуется, поскольку для заданной орбиты априори известны приближенные зна-

чения их проекций  
0 0 0
, ,x y zB B B  на орбитальные оси. Для оценки динамических свойств 

магнитной разгрузки ограничимся той точностью, которую доставляет дипольная модель 

геомагнитного поля [8]:  

  
0 0 0

cos sin   cos2sin sin
T T

x y z эr
B B B B u i iu i        , (3) 

где  
3

0 0


  эr эB B r r  индукция поля в точке орбиты радиуса r  над поверхностью гео-

магнитного экватора, 0 r  радиус Земли;  0 эB  индукция поля на поверхности геомагнит-

ного экватора (0,315 Гс); i наклонение орбиты, u аргумент широты. 

Задав положение связанной системы координатных осей относительно орбитальных 

матрицей направляющих косинусов ija , найдём проекции , 1,3iB i   

 
0 0 0

TT

x y zx y z ij
B B BB B B a        . (4) 

Динамические уравнения (2) составлены в предположении, что доминирующее влия-

ние на движение системы оказывают, помимо управляющих моментов, гироскопические 

моменты, гравитационные моменты gM  и моменты сил магнитного взаимодействия 
mM . 

В установившихся режимах гравитационные моменты, обусловленные недиагонально-

стью тензора инерции  ijJJ , т.е. асимметрией распределения масс, приводят к накоп-

лению маховиками кинетических моментов. Вентиляционные моменты маховиков i iL  

накопления не дают, поскольку являются внутренними моментами.  

В соответствии с тензором инерции 
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x xy xz

xy y yz

xz yz z

J J J

J J JJ

J J J

. (5) 

компоненты кинетического момента приобретают более сложную структуру формул 

   

   
  

    
       

x x xy y xz zx

y y y yz z yx x

x z z zx x zy y

J J JK

K J J J

K J J J

  

  

  

, (6) 

а угловая скорость орбитального движения даёт постоянные составляющие  

 * * *                     
T T

xz yz zx y z
J J JK K K    . (6а) 

Это принципиально меняет характер поведения системы по сравнению со случаем диаго-

нального тензора инерции.  

Компоненты вектора gM для произвольного положения ССК имеют значения: 

 

     

     

     

2 2
22 3222 32 12 22 32

2 2 2
y 32 1232 12 22 32 12

2 2
z 12 2212 22 32 12 22

3 

      
  

      
  

       

y z xz xy yzgx

g yx yzz x xz

g x y zy zx yx

J J J a J aa a a J a aM

M J a J aJ J a a a J a a

M J J J a J aa a a J a a

 . (7) 

Моменты силового взаимодействия магнитного привода КА с геомагнитным полем в 

соответствии с (1) определяются соотношениями: 

 

y z z ymx

my z x x z

x y y xmz

Р B Р BM

M Р B Р B

Р B Р BM

  
  

   
      

, (8) 

где компоненты  , ,x y zB B B вычисляются из (3), (4), а компоненты  , ,x y zР P P включаются 

по алгоритму разгрузки маховиков. 

Для численного интегрирования динамических уравнений кинематику движения за-

дадим в кватернионной записи: 

 *q q q    (9a) 

Через параметры Родрига-Гамильтона уравнение (9а) принимает вид: 

 

     

     

     

     

** *
0 1 2 3

** *
1 0 2 3

* * *
2 0 3 1

* **
3 0 1 2

2 ,

2 ,

2 ,

2 ,

y yx x z z

y yx x z z

y y x x z z

y y x xz z

q q q q

q q q q

q q q q

q q q q

    

    

     

    

      

    

    

   

 (9б) 
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где  0 1 2 3

T
q q q qq  – кватернион поворота из орбитальной системы координат в 

связанную, 0q  – скалярный компонент кватерниона, 
x y z        – абсолютная уг-

ловая скорость КА, * * *

* x y z        – угловая скорость движения орбитальных осей. 

Четырьмя параметрами (9б) однозначно определяется ориентация связанных осей. 

Для вычисления x y zB B B   используем матрицу направляющих косинусов ija , , 1,3i j , 

компоненты которой выражаются через параметры Родрига-Гамильтона [13]: 

2 2 2 2

11 1 0 2 3   a q q q q ,  12 1 2 0 3
2 a q q q q ,  13 1 3 0 2

2 a q q q q , 

  21 1 2 0 3
2 a q q q q , 2 2 2 2

22 2 0 1 3   a q q q q ,  23 2 3 0 1
2 a q q q q , (10) 

 31 1 3 0 2
2 a q q q q ,  32 2 3 0 1

2 a q q q q , 2 2 2 2

33 3 0 1 2   a q q q q . 

Угловые отклонения i через направляющие косинусы 
ija  зададим кинематической 

схемой ракетной системы конечных поворотов в последовательности:  

 3 2 1      (тангаж, курс, крен). Обозначив sin ,cos i i i is c  , будем иметь: 

11 3 2 12 3 2 13 2

21 1 3 1 2 3 22 1 3 1 2 3 23 1 2

31 1 2 3 1 3 32 1 2 3 1 3 33 1 2

   ,              ,               

,   ,   

  ,   ,    .

   

      

    

ij

a c c a s c a s

a a c s s s c a c c s s s a s c

a c s c s s a c s s s c a c c

 

Алгоритм разгрузки 

Управляющие моменты маховиков  , ,ux uy uzM M M  в уравнениях (2) создаются в со-

ответствии с алгоритмом стабилизации и разгрузки, который сформирован логически на 

основе физического анализа управляемого процесса ( , , i x y z ): 

    1 2ui i i i i i ci iM k L k M L      ,    (11) 

  
1

1

   ,   

0     ,    ,  0< 1. 
i

i i i ip

i i

i i ip i i

k L L
k L

L L 



   

   
 

    

 (11а) 

  
   

0    ,    

sgn    ,  ,    0< 1,

   
 

       i

i i p

ci i

ci i i i p i i

L L
M L

m L L Lt 



   
 (11б) 
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z

x y z
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, (11с) 
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где  i угловые отклонения по i - каналу управления;  1i ik L коэффициент усиления по 

углу, принимающий значения  10, ik
 
в зависимости от величины кинетического момента 

iL ; 
ipL  предельное значение iL ; i коэффициент запаса по насыщению маховика; cim

значение момента торможения маховика; i косинусы углов между направлением гео-

магнитного поля и соответствующей осью ОСК;  программная задержка по времени 

включения тормозящего момента; 
i

 пороговое значение относительной величины маг-

нитной индукции в направлении i -оси ОСК. 

При условии  i i ipL L система управления i - канала реализует номинальный режим 

стабилизации по линейному закону с коэффициентом восстанавливающего момента 1ik  и 

коэффициентом демпфирования 2ik . Когда iL  принимает пороговое значение i ipL , сис-

тема вступает в режим ожидания разгрузки. Логика ожидания основана на условии выбо-

ра участка полётной траектории, на котором одна из осей маховиков, имеющего мини-

мальное значение iL , по направлению совпадет с геомагнитным полем. Тогда два других 

маховика займут благоприятное для разгрузки положение. 

Разрешает разгрузку условие 
ii   , отражающее требование обеспечения ортого-

нальности осей разгружаемых маховиков к направлению геомагнитного поля. При  этом 

коэффициенты линейного восстанавливающего момента обнуляются ( 1 0ik ) и система 

переходит в режим пассивной геомагнитной стабилизации.  

Задержка   выбирается из условий окончания переходных процессов после переклю-

чения с режима номинальной стабилизации в режим пассивной магнитной стабилизации с 

активным демпфированием маховиками. После разгрузки система возвращается в режим 

номинальной стабилизации.  

Номинальный режим стабилизации 

Установившийся режим характеризуется состоянием КЛА:  

1 ,   0      ij ija i j a i j ; 0 , ,  i i x y z ; 0 x y  ,  z  . Простой и наглядный 

вид имеет частное аналитическое решение по каналу тангажа: постоянная составляющая 

гравитационного момента, обусловленная недиагональностью тензора инерции (произве-

дением инерции 
xyJ ), приводит к систематическому росту величины кинетического мо-

мента по линейному закону:  
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  3 30 *3  xyL L J tt  , (12) 

где  30 3 0 L L начальное значение кинетического момента маховика. 

Если начальному состоянию предшествовал переходный процесс, то 30L  определяется 

кинетическим моментом КА, т.е. его начальной угловой скоростью  0 0z z  :  

 0 00 z z z zL K J  . Расчётное время до наступления режима ожидания разгрузки в соот-

ветствии с алгоритмом разгрузки и формулой (12) равно: 

    
1

*0
3


   zp xyz z
L JT L

   (13) 

И в общем случае, если учесть и другие возмущающие моменты, оказывающие суще-

ственное влияние на динамику процесса управления, придём к аналогичному результату: 

накопление кинетического момента маховика канала тангажа происходит со скоростью, 

равной постоянной составляющей суммарного возмущающего момента внешних сил.  

Коэффициент запаса по насыщению z  выбирается, исходя из требования гарантии 

нормального функционирования системы до наступления благоприятных условий для 

разгрузки. Очевидно, допустимая величина времени ожидания разгрузки в рассматривае-

мой системе определяется формулой: 

     
1

*,1 0
31




   xyzpz z

JLT L
 . (14) 

По каналам крена и курса на поведение маховиков большое влияние оказывают гиро-

скопические моменты, обусловленные вращением орбитальных осей со скоростью * .  

Взаимосвязанные движения маховиков имеют периодический характер с круговой часто-

той * . При этом величины   , 1,2iL it  могут быть ограниченными, т.е.  max  i i ipL Lt  ,  

но затраты на перекачивание кинетических моментов между каналами могут привести к 

недопустимо большому расходу энергии. Поэтому, как и в случае канала тангажа, махо-

вики крена и курса также нуждаются в разгрузке. 

Динамика разгрузки нерегулируемыми магнитами.  

В соответствии с алгоритмом (11, 11а-с) при выполнении условия 
ii   ожидающие 

разгрузки маховики переключаются в режим демпфирования, и подключается нерегули-

руемый магнит, вектор магнитной индукции которого близок или совпадает по направле-

нию с вектором  B . КА переходит в режим магнитной стабилизации. Начальные отклоне-

ния стабилизируемой по магнитному полю оси КА под действием восстанавливающих 
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моментов, обусловленных взаимодействием магнитных полей, приходят в колебательное 

движение. Колебания гасят маховики.  

После окончания переходных процессов, на которые алгоритмом разгрузки отведено 

расчётное время  , маховики переходят в режим торможения, сохраняя при этом функции 

демпфирования. Величина тормозного момента icM выбирается из условий ограничений, 

накладываемых на угол статического отклонения оси магнита от вектора B . 

Включение момента icM возбуждает переходные процессы, которые, затухая под дей-

ствием маховиков, приходят к стационарному состоянию, отвечающему равновесному 

положению в соответствии с формулой: 

  sin  icM P B  . (14) 

К величинам icM и P предъявляется требование: при минимальных значениях модуля 

вектора  геомагнитной индукции minB  угол    не превышает допустимого значения m . 

Поскольку в режим торможения могут быть переведены одновременно два маховика, то 

сформулированное требование принимает вид: 

 
min

2

sin
 c

m

M
P

B 
. (15) 

Численное моделирование.  

В качестве тестового примера рассмотрим случай КА на круговой орбите, радиус ко-

торой 6871, 2r км , наклонение 70i  . КА имеет тензор инерции 

  210, 8, 11J diag кг м  .  

Предполагаем, что в начальный момент времени 0t   аргумент широты  0 0u  , ось 

Oz совпадает по направлению с вектором магнитной индукции B ,  кинетический момент 

маховика по этой оси имеет значение  0 0zL  .  Полагаем, что по другим осям кинетиче-

ские моменты маховиков имеют значения  0 0,85xL Н м с   ,   0 0,95yL Н м с   , пре-

вышающие предельные значения 
ipL . 

Магнитный момент постоянного магнита имеет значение 
23,1P А м  . В режиме 

сброса кинетических моментов маховиков крена и курса осуществляется пассивная маг-

нитная стабилизация при активном демпфировании маховиками. Коэффициенты усиления 
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по угловой скорости равны 2 0,5xk c , 2 0,5yk с , 2 2zk с . Допустимое значение угла 

отклонения оси Oz от направления вектора B  равно 60m  . 

После разгрузки маховиков осуществляется переход в режим активной ориентации и 

стабилизации маховиками относительно орбитальной системы координат. Настройки ре-

гулятора при этом определяются коэффициентами усиления по углу 1 1 ik   и по скорости 

2 4ik с , где , ,i x y z .  

Решение рассматриваемой задачи осуществлялось численным интегрированием мето-

дом Эйлера с шагом 0,1t с  . Результаты моделирования приведены на рис. 1 – 2.  На 

рис. 1 показаны изменения кинетических моментов маховиков (красный график – по оси 

Ox, синий – по Oy, зеленый – по Oz). Как видно, разгрузка двух маховиков происходит за 

время порядка 500 с. 

На рис. 2 представлена зависимость угла между вектором геомагнитной индукции и 

магнитной осью постоянного магнита  t . Разгрузка маховиков происходит в момент, 

когда данный угол достигает значения порядка 44 , что не превышает заданного допус-

тимого значения. 

 

 

 

 

Рис. 1  

xL

yL

zL

 t c

 iL Нмс
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Рис. 2  

Выводы 

Показана принципиальная возможность разгрузки двигателей-маховиков космическо-

го аппарата с использованием постоянного магнита. После разгрузки маховиков рассмат-

риваемым методом осуществляется переориентация КА в базовую систему координат. В 

сравнении с методом сброса кинетических моментов инерционных органов с помощью 

управляемых электромагнитов, рассматриваемая система на базе постоянного магнита 

практически не требует затрат энергии для разгрузки, но при этом необходима дополни-

тельная работа для переориентации КА. Вопросы качества процессов управления и энер-

гетической эффективности метода требует дополнительных исследований.  
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The spacecraft orientation and stabilization systems in the Earth orbit often use method of 

magnetic unloading to unload the inertial actuators (IA), for example reaction wheels. The sys-

tem of magnetic unloading represents the second contour of orientation control with magnetic 

drives, i.e. three orthogonally located coils with current. Eliminating the external disturbing mo-

ments, reaction wheels accumulate the kinetic moments. Using a certain algorithm to control cur-

rents in coils enables torques, which action leads to dumping of the accumulated kinetic moment.  

It is shown that the system of magnetic unloading can be significantly simplified, using for 

this purpose the permanent magnet (PM). In the course of nominal orientation and stabilization 

with respect to the orbital system of coordinates a PM is not connected with the spacecraft case 

and is independently guided towards the magnetic field lines.  

In unloading mode a PM is rigidly connected with the case to provide a passive magnetic 

stabilization of the spacecraft. The reaction wheels located normally to the magnetic field lines 

are unloaded. The braking torques choice is based on the restriction conditions of an angle be-

tween the vectors of the PM magnetic moment and a vector of magnetic induction of Earth. 

In comparison to the method of dumping kinetic moments by means of electromagnets 

control, the considered system with a permanent magnet almost does not consume a power for 

unloading, but the spacecraft reorientation demands an additional work.  

Numerical modeling confirmed the basic operability of the system. The issues concerning 

the quality of process control and power efficiency of proposed method should be further stud-

ied. 
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