
22 ISSN 1561-8889. Космічна наука і технологія. 2016. Т. 22. № 2

© А. И. ТКАЧЕНКО, 2016

Принцип определения ориентации космичес-

кого аппарата (КА) с использованием орби-

тального гирокомпаса, воплощенный в разно-

образных конструкциях приборов этого рода, 

давно и хорошо известен [1, см. также http://

bankpatentov.ru/node/370515, http://allpatents.ru/

patent/2498216.html]. Этот подход предусматри-

вает отслеживание двух векторов — местной вер-

тикали и перпендикуляра к плоскости орбиты. 

Соответственно этому устройство для определе-

ния ориентации КА содержит два структурных 

компонента: построитель вертикали и аппарату-

ру, определяющую направление вектора угловой 

скорости орбитального движения, условно — 

гироскопическую составляющую.

Ниже представлена попытка обосновать воз-

можность определения ориентации КА только с 

помощью построителя вертикали, без привлече-

ния вышеупомянутой гироскопической состав-

ляющей. Обязательная оговорка: эффекты, поз-

воляющие реализовать эту возможность, имеют 

место только в режиме угловой стабилизации 

КА с приложением значительных управляющих 

моментов. Вообразим, что в процессе угловой 

стабилизации КА некоторая прямая, фиксиро-

ванная в известном положении в теле объекта, 

с точностью до малых отклонений совмещается 

с прямой, фиксированной в орбитальной со-

провождающей системе координат. С помощью 

модельных (рассчитанных приближенно) пара-

метров ориентации преобразуем направляющий 

вектор первой прямой из системы координат, 

связанной с КА, в орбитальную систему и сопос-

тавим результат с направляющим вектором вто-

рой прямой. Найденное угловое рассогласование 

двух направляющих векторов можно обычным 

образом [7, 9] использовать при уточнении ори-

ентации КА методом векторного согласования. 

Такой прием подобен изложенному в работах 

[11, 12] методу определения ориентации КА с по-

мощью единственного чувствительного элемен-

та — трехосного магнитометра — непременно в 

сочетании с угловой стабилизацией объекта пос-

редством магнитных исполнительных органов.

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ

С космическим аппаратом — низкоорбитальным 

спутником Земли — свяжем правую ортогональ-

ную систему координат 123 с началом в центре 
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масс объекта О. Введем еще правый ортогональ-

ный орбитальный сопровождающий трехгран-

ник XYZ с вершиной в точке O, осью Z, направ-

ленной по геоцентрической вертикали в зенит, и 

осью X, лежащей в плоскости орбиты и ориен-

тированной в сторону движения. Представления 

физических векторов в системах координат 123 

и XYZ отмечаем соответственно нижними ин-

дексами E и J. Пусть Λ — нормированный ква-

тернион, характеризующий ориентацию трех-

гранника 123 относительно XYZ; EΩ  — вектор 

абсолютной угловой скорости КА. Справедливо 

равенство [3]:

 
(1/ 2)( )E JuΛ = Λ − Λ� � �Ω , (1)

где uJ = [0, u 0]T, скаляр u — величина угловой 

скорости орбитального движения, кружок — 

знак умножения кватернионов. При непосредст-

венном интегрировании уравнения (1), если в 

этом есть необходимость, используются значе-

ния EΩ , поступающие от измерителя угловой 

скорости. Местоположение и скорость КА в 

геоцентрической инерциальной системе коор-

динат находятся посредством численного интег-

рирования уравнений орбитального движения и 

периодически корректируются по сообщениям 

GPS [10]. Через результаты этого интегрирова-

ния выражается при необходимости вектор uJ. 

На КА установлена система управления ори-

ентацией пока не конкретизированного типа, 

предназначенная для устойчивого совмещения 

трехгранника 123 с XYZ при наличии достаточно 

точных оценок кватерниона Λ и вектора относи-

тельной угловой скорости ωE = [ω1, ω2, ω3]T = 

= ΩE – JΛ Λu� �  и в условиях значительного на-

чального рассогласования названных трехгран-

ников (надчеркиванием отмечается сопряжен-

ный кватернион). Единственным чувствитель-

ным элементом в составе системы управления 

ориентацией является построитель вертикали, 

отслеживающий положение оси Z в системе ко-

ординат 123.

Необходимо, учитывая изложенные сведения, 

составить методику оценивания кватерниона Λ 

и вектора ωE в целях управления ориентацией 

КА. Детали постановки задачи уточним по мере 

исследования.

ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ПОСТРОИТЕЛЯ ВЕРТИКАЛИ

Впредь до отмены этого соглашения счита-

ем угловое движение КА произвольным — уп-

равляемым или неуправляемым. Не вдаваясь в 

подробности [4, http://www.vniiem.ru/ru/index.

php?option=com_content&view=article&id=77:-

7201&catid=37:spaceprograms&Itemid=62], при-

мем, что по показаниям построителя вертикали 

при произвольной ориентации объекта форми-

руются направляющие косинусы оси Z в системе 

координат 123 как элементы единичного векто-

ра bE = [b1, b2, b3]T (индекс T указывает на транс-

понирование). Значения b1, b2 в общем случае 

не малы. Очевидно, bj = [0, 0 1]T = conts. Съем 

значений bE производится с достаточно малым 

шагом h. Операнды выкладок, относящиеся со-

ответственно к началу и концу очередного шага 

съема, отмечаем соответственно индексами n и 

n + 1. Звездочкой отмечаются модельные (най-

денные приближенно) значения параметров. 

Так, Λ* — нормированный кватернион, аппрок-

симирующий Λ. Точность этой аппроксимации 

охарактеризуем неизвестным нормированным 

кватернионом 
*

0Μ = Λ Λ = μ + μ� , где 0μ  — ска-

ляр, 
T

1 2 3[ , , ]= μ μ μμ . Положим 
T 1/2

( ) 1= <<μ μ μ . 

Тогда 0 1μ ≈ , и в первом приближении относи-

тельно μ  оказывается

 
*

(1 )n n nΛ = + Λμ � . (2)

Считая известным значение 
*
nΛ  в начале оче-

редного шага, вычислим векторы 
$ *

1n n+ = Λb � 
*

, 1E n n+ Λb� �
 

и 
$

1 11/ 2n n J+ += ×′v b b . Пренебрегая 

изменением ориентации трехгранника 123 отно-

сительно XYZ на шаге как малым возмущением, 

получим в первом приближении относительно 

элементов вектора μ

 
T

11 1 2[ , , 0]nn n n++ = −μ − μ′v . (3)

Это уравнение измерения относительно 

ошибки μn.

При вычислении Λ* посредством интегриро-

вания модельного аналога уравнения (1) вектор 

μ удовлетворяет уравнению состояния 

 = − ×μ u μ� .  (4)

Анализ наблюдаемости решения уравнения 

(4) по измерениям (3) выполним, как рекомен-
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довано в работе [14], в форме поиска ненаблю-

даемых состояний — векторов μ ≠ 0, удовлет-

воряющих тождеству 1 0n+ ≡′v . На основании 

последнего для таких состояний должно быть 

1 2 30, 0μ = μ = μ ≠ . Но векторы μ с такими свойс-

твами не удовлетворяют уравнению (4). Поэ-

тому система (3), (4) не имеет ненаблюдаемых 

состояний и формально вполне наблюдаема. В 

действительности она слабо наблюдаема, так 

как 1u << . К такому же выводу приводит приме-

нение традиционных критериев наблюдаемости 

линейных систем [2, 8].

По аналогии с [11, 12] имитируем шаг «непря-

мого» интегрирования уравнения (1) как шаг 

коррекции:

 
* *

1 1 ,n n n+ +Λ = Ν Λ�  (5)

где 1 0, 1 11n n nnv+ + ++Ν = + ′v  — нормированный ква-

тернион, 0, 1n+ν  находится из условия нормиров-

ки. Результат операции (5) приводится к виду, 

подобному (2):

 
* T

1 1 1 1(1 ) ,n n n n J J n+ + + +Λ = + Λ =μ μ b b μ� . (6)

Как видно из (6), операция (5) устраняет со-

ставляющую ошибки μn, перпендикулярную к 

1n+b , и сохраняет неизменной составляющую, 

коллинеарную направлению вектора 1n+b . Пос-

кольку это направление постоянно в системе 

координат XYZ, названная вторая составляю-

щая ошибки не подавляется после сколь угодно 

большого числа шагов (5). Из (6) следует

 1, 1 2, 1 1 30,n n n n J+ + +μ = μ = = μμ b . (7)

Таким образом, координата 3nμ  ненаблюдае-

ма по измерениям (3) и не устраняется коррек-

цией (5).

ЗАМЕЩЕНИЕ ГИРОСКОПИЧЕСКОЙ 
СОСТАВЛЯЮЩЕЙ

Согласно свойствам метода векторного согла-

сования, вектор μ становится вполне наблюдае-

мым, если к его оцениванию вместе с b привле-

каются измерения другого вектора, не коллине-

арного b. Вслед за коррекцией по формуле (5) 

выполним на том же шаге дополнительную кор-

рекцию по данным, имитирующим измерения 

отсутствующего гироскопического компонен-

та орбитального гирокомпаса. Для наглядности 

присвоим результатам вычислений по формуле 

(5) обозначения 

 
** *

1 1 1(1 ) ,n n n n n n
× ×

+ + +Λ = Λ = + Λ =μ μ μ� , (8)

где n
×μ  — остаточная ошибка 1n+μ  из (6). 

Пусть m — единичный вектор оси Y ; 
 
mJ = [0, 

1, 0]T. Далее полагаем, что система управления 

ориентацией КА удерживает трехгранник 123 в 

положении, близком к XYZ . На этом основании 

примем грубое приближение 
* T

[0,1, 0]E =m . На 

очередном шаге коррекции h, используя значе-

ние 
**
nΛ , вычислим векторы 

$ ** * **
1n n E n+ = Λ Λm m� �  

и 
$

1 11/ 2n n J+ += ×′ m mα . Сформируем нормиро-

ванный кватернион 0 1n+Α = α + ′α . По аналогии 

с (5) выполним операцию

 
** **

1 1n n n+ +Λ = Α Λ� . (9)

Значение 
**

1n+Λ  принимается в качестве мо-

дельной оценки кватерниона 1n+Λ  в конце шага. 

По аналогии с (6)

 
**

1 1 1 1(1 ) ,
T

n n n n J J n
× × ×

+ + + +Λ = + Λ =μ μ m m μ� . (10)

Из (10) следует, что формально операция (9) 

устраняет из 
**

1n+Λ  ошибку n
×μ  с точностью до 

составляющей, коллинеарной mJ. Очевидно, 

1, 1 0,n
×

+μ =  3, 1 1 20,n n n J
× × ×

+ +μ = = μμ m . Но 2 0n
×μ =  на 

основании (7), (8). Поэтому в результате опера-

ций (5), (9) оказывается μ = 0, и на основании (2) 

цель определения ориентации формально до-

стигнута. В действительности необходимо под-

держивать режим систематической коррекции с 

шагом h ввиду возмущающего влияния движе-

ний трехгранника 123 относительно XYZ.

Вместе с отказом от непосредственного интег-

рирования уравнения (1) отпадает потребность 

в показаниях измерителя угловой скорости.

Оценка угловой скорости трехгранника 123 

относительно XYZ в интересах управления ори-

ентацией КА с приемлемой точностью получа-

ется по формуле

 
* 1

, 1 12E n nh−
+ += qω , (11)

где 1n+q  — векторная часть кватерниона 
* *

1n n+Λ Λ� .

МОДЕЛИРОВАНИЕ

Выполнено моделирование использования по-

строителя вертикали при определении ориента-

ции КА класса «микроспутник» в рамках его уг-

ловой стабилизации в «дежурном» режиме, до-
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пускающем угловые отклонения трехгранника 

123 от XYZ в пределах ±5°. Цель моделирования 

состояла в проверке и демонстрации работоспо-

собности и точности предложенной методики 

определения параметров ориентации КА.

Параметры фактических орбитального и уг-

лового движений объекта рассчитывались, как 

в работе [11], посредством численного интегри-

рования достаточно адекватных «контрольных» 

кинематических и динамических уравнений, 

включающих и уравнение (1). Угловая стабилиза-

ция КА производилась посредством тангажного 

маховика и магнитных исполнительных органов, 

управляемых по закону, сформулированному 

Д. В. Лебедевым [6]. Вектор геомагнитной ин-

дукции EB , используемый при реализации этого 

закона, находился по формуле 
* *

E J= Λ ΛB B� � , 

а вектор JB  вычислялся с помощью представ-

ления геомагнитного потенциала по модели 

IGRF-10. При этом использовалось модельное 

решение упрощенных уравнений орбитального 

движения, корректируемое по сообщениям GPS 

через каждые 3000 с. Собственный магнитный 

момент исполнительных органов, а вместе с ним 

прилагаемые к объекту управляющие моменты, 

в 1.5—2.5 раз больше, чем при моделировании 

системы управления ориентацией КА с исполь-

зованием показаний трехосного магнитометра в 

[11, 12]. Управляющие воздействия учитываются 

в контрольных уравнениях динамики углового 

движения. Полная управляемость решения урав-

нений орбитального движения КА по управляю-

щим воздействиям, создаваемым магнитными 

исполнительными органами, показана в [5].

Для наглядности представления результирую-

щих характеристик точности определения ори-

ентации и угловой стабилизации преобразуем Λ в 

углы Эйлера — Крылова, задающие взаимное по-

ложение трехгранников XYZ и 123: тангаж ϑ, крен 

ϕ и рыскание ψ [13]. Модельные значения Λ*, ω*rE  

для использования в законе управления вычисля-

лись по формулам (5), (9), (11) с шагом h = 4 c. С 

таким же шагом формировались показания по-

строи теля вертикали. Его ошибки имитировались 

поворотами вектора bE вокруг осей 1, 2, 3 на малые 

углы, реализуемые в виде гауссова случайного про-

цесса со средним квадратичным отклонением 1.5°.

Цикл моделирования реализовался как серия 

из 100 однотипных вариантов. В начале каждого 

варианта значения ϑ, ϕ, ψ вводились как случай-

ные величины, равномерно распределенные в 

пределах ±90°, и преобразовывались в началь-

ное значение Λ. В подавляющем большинстве 

вариантов требуемый режим угловой стабилиза-

ции КА устанавливался в течение четырех-шес-

ти первых орбитальных витков. Это примерно 

вдвое дольше, чем при моделировании угловой 

стабилизации КА по показаниям магнитометра 

[11, 12]. Затем в процессе моделирования уста-

новившегося режима находились максимальные 

по абсолютной величине для данного вариан-

та значения ϑ, ϕ, ψ в градусах и максимальные 

по абсолютной величине координаты ω1, ω2, 

ω3 вектора ωE в град/с. Наибольшие среди этих 

максимальных значений для всех 100 вариантов 

серии выводились в качестве вышеупомянутых 

характеристик совокупной точности на участке 

выполненного моделирования.

В строках 1—3 табл. 1 показаны названные 

характеристики точности, полученные в ре-

зультате моделирования процессов определе-

ния ориентации и угловой стабилизации КА на 

промежутках длительности соответственно 2, 4 и 

8 сут. Строка 4 показывает снижение результиру-

ющей точности определения ориентации и ста-

билизации вследствие ослабления управляющих 

воздействий, вызванного уменьшением собст-

венного магнитного момента исполнительных 

органов вдвое. В двух последних строках пред-

ставлены математические ожидания и средние 

квадратичные отклонения наибольших значе-

ний соответствующих параметров в каждом из 

100 вариантов серии с моделированием про-

цесса угловой стабилизации КА на промежутке 

8 сут. 

Точность собственно определения ориента-

ции КА охарактеризуем вектором малой угловой 

ошибки γJ 
T

[ , , ] 2X Y Z= γ γ γ = μ , где μ вычисляется 

на основании (2). Максимальные по абсолютной 

величине значения , ,X Y Zγ γ γ  в градусах во всех 

100 вариантах серии моделирования находились 

подобно тому, как это сделано для показателей 

из табл. 1. Такие характеристики точности опре-

деления ориентации представлены в табл. 2.
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Сложности при реализации рассматриваемого 

способа определения ориентации КА могут воз-

никнуть, если принцип действия и конструкция 

построителя вертикали предусматривают воз-

можность получения его показаний лишь в ус-

ловиях соблюдения некоторых ограничений на 

ориентацию КА в системе XYZ, например только 

когда ось 3 обращена в сторону, противополож-

ную Земле, и 
T
Eb bJ > 0. В условиях надежной схо-

димости оценок параметров ориентации и про-

цесса угловой стабилизации КА показания пост-

роителя вертикали могут быть недоступны лишь 

на начальном этапе упомянутого процесса. Оче-

видный способ устранения этого препятствия — 

применение двух построителей вертикали. При 

моделировании с использованием одного при-

бора оказалось, однако, что нарушение упомя-

нутых ограничений в условиях произвольных уг-

ловых движений объекта не вызывает заметного 

снижения точности определения ориентации и 

угловой стабилизации КА и лишь несколько за-

медляет сходимость оценок, если на время поте-

ри показаний построителя вертикали отключить 

управляющие моменты и возобновить их фор-

мирование, как только упомянутые показания 

снова окажутся доступными.

Таблица 2. Наибольшие ошибки определения ориентации

Вариант γX, град γY, град γZ, град

t = 2 сут –2.48 0.04 –2.75

t = 4 сут –3.85 0.08 –3.90

t = 8 сут –3.94 0.09 –3.98

Половинный маг-

нитный момент

–45.9 –11.9 –48.9

На рис. 1 представлены графически оценки 

средних квадратичных отклонений ошибок уг-

ловой стабилизации ϑ, ϕ, ψ в течение 4 сут, по-

лученные в одной из серий моделирования ука-

занного выше режима определения ориентации 

КА с отключением управляющих моментов на 

время отсутствия показаний построителя верти-

кали. В верхней части рисунка показаны резуль-

таты, относящиеся к первым четырем периодам 

орбитального движения T ≈ 5900 c, в средней — 

на промежутке 29.5T — 33.5T, в нижней — на 

промежутке 55T — 59T. По оси абсцисс отсчи-

тывается безразмерное время t/T. Заметно, как 

быстро начальные ошибки охарактеризованного 

выше уровня уменьшаются до единиц градусов и 

затем остаются в пределах 4—5°. 

На рис. 2 таким же образом показаны средние 

квадратичные отклонения составляющих век-

тора относительной угловой скорости ωE в той 

же серии вариантов моделирования. В средней 

части этого рисунка значения, указанные по оси 

ординат, умножаются на 10–3. Хорошая сходи-

мость и приемлемая точность процесса угловой 

стабилизации КА очевидны.

Итак, установленная возможность оценки па-

раметров ориентации космического аппарата по 

показаниям единственного бортового чувстви-

тельного элемента — построителя вертикали — в 

условиях угловой стабилизации объекта есть не-

тривиальный факт, не отмеченный в доступных 

публикациях. Предложенный алгоритм, реали-

зующий эту возможность, уступает алгоритму 

определения ориентации по измерениям трех-

осного магнитометра [11, 12] в сходимости оце-

нок и экономии энергозатрат на поддержание 

Таблица 1. Наибольшие ошибки угловой стабилизации 

Вариант ϑ, град ϕ, град ψ, град ω1, 10–3 град/c ω2, 10–3 град/c ω3, 10–3 град/c

t = 2 сут 1.67 2.50 –2.73 6.1 3.5 –8.0

t = 4 сут 1.71 –3.86 3.90 –7.9 3.6 –8.3

t = 8 сут 1.81 –3.75 3.59 7.7 3.7 –9.8

Половинный 

магнитный момент 25.7 51.2 50. –64 73 59

Среднее 1.7 2.7 2.7 6.1 3.4 7.3

Стандартное 

отклонение 0 0.4 0.3 0.50 0.11 0.78
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необходимого режима угловой стабилизации 

объекта, требует более частой GPS-коррекции 

параметров орбитального движения при угловой 

стабилизации КА с помощью магнитных испол-

нительных органов. Вместе с тем применение 

построителя вертикали как единственного при-

бора при определении ориентации КА имеет по 

сравнению с использованием трехосного магни-

тометра преимущества, которые состоят, в част-

ности, в устранении ограничений, связанных с 

ослаблением геомагнитного поля по мере увели-

чения высоты орбиты, и исключении возмуща-

ющего влияния собственного магнитного поля 

объекта и его токонесущих устройств на точ-

ность измерений. В свете сказанного штатный 

бортовой прибор разнообразных КА — постро-

итель вертикали — может в случае отказа магни-

тометра заменить его в функции единственного 

источника информации для определения пара-

метров углового движения в дежурном режиме.
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КОСМІЧНОГО АПАРАТА ЗА ДОПОМОГОЮ 

ПОБУДОВНИКА ВЕРТИКАЛІ

Показано можливість визначення орієнтації космічного 

апарата за єдиним типом інформації — результатами по-
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ATTITUDE DETERMINATION 
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We show a possibility of a spacecraft attitude determination 

using the only source of information — a local vertical refer-

ence frame — in a condition of the vehicle’s angular stabiliza-

tion by means of considerable control torques. 
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