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СОВРЕМЕННЫЕ АЛГОРИТМЫ АКТИВНОЙ МАГНИТНОЙ 
ОРИЕНТАЦИИ СПУТНИКОВ
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В работе приводится обзор основных последних достижений в области алгоритмов актив-
ной магнитной ориентации спутников. Выделены три режима работы такой системы. 
В первую очередь рассматривается вспомогательная задача гашения угловой скорости 
спутника. Вторая часть посвящена краткому описанию работы магнитной системы со-
вместно с другими управляющими устройствами или с использованием пассивных средств 
обеспечения ориентации. Управляющий момент, создаваемый магнитной системой, огра-
ничен по направлению: нет возможности создать момент вдоль вектора магнитной ин-
дукции. Добавление других исполнительных элементов или использование свойств внешней 
среды может снять это ограничение, обеспечивая момент вдоль вектора индукции. Возни-
кает, однако, ограничение на реализуемый режим движения. Выделены стабилизация в гра-
витационном поле с использованием штанги, спутник с тангажным маховиком, стабили-
зация собственным вращением. В этих случаях достигаются практически важные режи-
мы движения – орбитальная ориентация и инерциальная одноосная стабилизация. Третья 
часть посвящена наиболее перспективной теме – чисто магнитной системе ориентации, 
обеспечивающей произвольно заданную трехосную ориентацию космического аппарата. 
Рассмотрены различные подходы к преодолению ограничения в реализации управляющего 
момента, с разделением на локальные и оптимизационные методы. В таком подходе воз-
можна реализация любого режима движения аппарата, но точность и быстродействие 

системы ориентации оказываются невелики.
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РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА

Введение

Магнитные системы управления использу-
ются на спутниках с начала эры освоения косми-
ческого пространства. Первым спутником с пас-
сивной магнитной системой стал Transit 1B [1], 
запущенный 13 апреля 1960 года. Первая актив-
ная магнитная система использовалась на аппара-
те Tiros II [2], запущенном 23 ноября 1960 года. 
Реконструкция движения по данным измерений 
магнитного поля была впервые проведена для 
Спутника-3 [3], запущенного 15 мая 1958 года.

Пассивные системы приобрели особую 
популярность в первые десятилетия освоения 
космоса. Такие системы включают в себя посто-
янный магнит и демпфирующее устроиство – ги-
стерезисные стержни, сферический магнитный 
демпфер, нутационные демпферы с вязким трени-
ем. Постоянный магнит ориентируется примерно 
по вектору индукции магнитного поля. Демпферы 
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используются для рассеяния энергии. Такие систе-
мы просты и надежны, они не требуют бортовых 
вычислений и не расходуют энергию. Эти особен-
ности были важны, когда возможности спутников 
и опыт их создания были невелики. Пассивные 
системы используются и сейчас, если не предъ-
являются высокие требования по точности и бы-
стродействию системы ориентации.

Активные магнитные системы оказывают-
ся предпочтительными в большинстве случаев. 
Благодаря успехам в области микроэлектроники 
и общей миниатюризации, такие системы стали 
особенно востребованными на малых аппаратах, 
возможности которых возросли по схожим при-
чинам. Активная магнитная система состоит из 
магнитных катушек (обычно трех), расположен-
ных перпендикулярно друг другу. Катушка пред-
ставляет собой множество витков провода, обыч-
но на металлическом сердечнике. При протекании 
тока по катушке создается дипольный момент m, 
который, взаимодействуя с внешним магнитным 
полем (определяемым в основном геомагнитным 
полем) с вектором индукции b, приводит к управ-
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ляющему механическому моменту M = m × b. 
Вектор индукции b выражен в связанной со спут-
ником системе координат.

Из векторного произведения видно, что 
управляющий момент не создается вдоль векто-
ра геомагнитной индукции. Система может пока-
заться неуправляемой. Однако направление, вдоль 
которого недоступен управляющий момент, меня-
ется в пространстве при движении спутника по 
орбите. В результате все направления с течением 
времени оказываются доступны. Строго управля-
емость спутника с магнитной системой ориента-
ции показана в [4; 5]. В этих работах используется 
предположение о периодическом изменении век-
тора геомагнитной индукции. Это предположение 
вполне оправданно, т. к. геомагнитное поле обыч-
но моделируется полем диполя на этапах предва-
рительных исследований и синтеза управления. 
Более популярна модель наклонного диполя, ука-
зывающего примерно в магнитные полюса Земли. 
Изменение вектора индукции определяется дви-
жением аппарата по орбите и вращением Земли. 
Поскольку второй фактор приводит к заметно 
более медленному изменению, чем первый, им за-
частую пренебрегают, рассматривая диполь, анти-
параллельный оси вращения Земли. В этом слу-
чае вектор индукции изменяется периодически с 
течением времени (по мере движения аппарата по 
круговой орбите). Применимость других моделей 
в задачах ориентации спутников рассмотрена в 
[6; 7], квадрупольные и модели большего порядка 
рассмотрены в [8]. В [9] показана управляемость 
линейной системы кроме случаев двух соотноше-
ний между моментами инерции, в том числе, если 
спутник не осесимметричный. В [10] представле-
но доказательство управляемости и предложена 
стратегия управления для малых отклонений от 
требуемой ориентации.

Можно выделить три подхода к преодо-
лению проблемы неуправляемости. Во-первых, 
можно использовать другие исполнительные 
устройства или пассивные подходы. Таким обра-
зом, можно либо восполнить недостающую ком-
поненту управления, либо обеспечить некоторые 
особенные режимы движения, такие как гравита-
ционная стабилизация или одноосная ориентация. 
Во-вторых, управление может строиться с помо-
щью оптимизационных методов, естественным 
образом включающих различные ограничения. 
Наконец, возможна реализация лишь доступной 
части управляющего момента, изначально постро-
енного без учета ограничения. Это проекция мо-
мента на плоскость, перпендикулярную вектору 
геомагнитной индукции.

В обзоре представлены алгоритмы, исполь-
зуемые для создания управляющего момента маг-
нитными катушками. Пассивные магнитные си-
стемы ориентации и использование катушек для 

разгрузки кинетического момента маховиков не 
рассматриваются. В центре внимания находятся 
ситуации, в которых активная магнитная систе-
ма играет если не ключевую, то важную роль. 
Практические аспекты реализации магнитного 
управления рассмотрены кратко, в основном в 
разрезе их влияния на построение управления.

Обзор разделен на три основные части. 
Сначала рассматривается демпфирование угловой 
скорости. Эта задача во многом является вспомо-
гательной в общей логике управления движением 
спутника. Вместе с тем, от успеха этого началь-
ного этапа в управлении угловым движением за-
висит успех всей миссии, и магнитные катушки 
являются популярным средством демпфирования 
избыточной скорости, т. к. не расходуют рабочее 
тело и не накапливают кинетический момент.

Вторая часть посвящена применению маг-
нитной системы совместно с другими испол-
нительными элементами или с использованием 
пассивных подходов и свойств внешней среды. В 
первую очередь рассматривается спутник, стаби-
лизированный вращением. Быстро вращающийся 
аппарат приобретает свойства гироскопа и сохра-
няет ориентацию оси вращения в инерциальном 
пространстве. Внешние возмущения приводят к 
медленному изменению направления вращения в 
инерциальном пространстве и возрастанию ам-
плитуды нутационных колебаний. Магнитное 
управление используется для компенсации нута-
ционных колебаний и ориентации оси вращения 
в требуемом направлении. Спутник с тангажным 
маховиком реализует похожий принцип. Ось вра-
щения маховика, имеющего высокую скорость 
закрутки и/или массу и, как следствие, кинети-
ческий момент, ориентируется по нормали к пло-
скости орбиты. Магнитная система обеспечивает 
асимптотическую устойчивость такого движения 
и поворот в плоскости орбиты. Наконец, пассив-
ная гравитационная ориентация может обеспе-
чить важные условия устойчивости орбитальной 
ориентации аппарата. Описанные подходы, хоро-
шо известные и проверенные на множестве аппа-
ратов, рассматриваются кратко. Более полный об-
зор соответствующих алгоритмов приведен в [11].

В третьей части рассматривается чисто маг-
нитное управление. Этот раздел можно считать 
наиболее важным и интересным. Если использо-
вание магнитных катушек для гашения угловой 
скорости и с применением других подходов ис-
пользуется давно, полностью магнитная система 
ориентации еще практически не опробована в 
летных испытаниях, а исследования в этой об-
ласти далеки от завершенности. В первую оче-
редь рассмотрено управление с обратной связью. 
Этот подход удобен для реализации на бортовом 
компьютере, но полностью подвержен проблеме 
ограничения управления. Управление строится с 
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помощью функции Ляпунова, после чего реализу-
ется лишь его проекция на плоскость, перпенди-
кулярную вектору геомагнитной индукции. Из-за 
этого приходится аккуратно подбирать параметры 
управления и рассматривать парирование внеш-
них возмущений. Скользящее управление предо-
ставляет удобный инструмент для учета ограни-
чения. Построение скользящей поверхности воз-
можно таким образом, чтобы реализовать угловое 
движение, полностью управляемое магнитной си-
стемой. Это соображение наиболее полно можно 
реализовать с помощью оптимизационных мето-
дов, имеющих естественные инструменты учета 
ограничений при оптимизации. Применение этих 
методов, однако, приводит к проблемам реализа-
ции алгоритма на бортовом компьютере.

Основное внимание в обзоре уделено рабо-
там последних двух десятилетий. Краткий обзор 
алгоритмов магнитного управления [12], под-
робные обзоры основных достижений в области 
ориентации спутников в первые тридцать лет ос-
воения космического пространства [13; 14], обзор 
методов пассивной магнитной ориентации [15] и 
обобщающие результаты в области магнитного 
управления [16; 17] позволяют включить лишь 
наиболее важные и актуальные сегодня ранние ре-
зультаты.

1. Гашение угловой скорости

Гашение угловой скорости необходимо для 
успеха большинства миссий. Использование маг-
нитной системы в этом случае предпочтительно, т. 
к. маховики быстро накапливают избыточный ки-
нетический момент, а двигатели ориентации расхо-
дуют значительное количество топлива. При этом 
требования по точности и быстродействию систе-
мы ориентации в переходном режиме зачастую мяг-
кие, что позволяет применить магнитную систему.

Наиболее популярен алгоритм демпфи-
рования Bdot, впервые опубликованный в [18]. 
Управление строится из требования отрицатель-
ности производной кинетической энергии и име-
ет вид:

m = kω × b,                           (1)
где ω – абсолютная угловая скорость спутника. 
Здесь и далее k – коэффициент усиления. Это 
управление преобразуется в алгоритм Bdot на ос-
новании связи производной вектора геомагнитной 
индукции db/dt в связанной и dB/dt в инерциаль-
ной системах координат:

Первое слагаемое в правой части отражает 
изменение вектора геомагнитной индукции с тече-
нием времени, причем поле меняется практически 
периодически с удвоенным орбитальным пери-

одом. Второе слагаемое обусловлено вращением 
спутника относительно центра масс. Поскольку 
гашение угловой скорости в большинстве ситу-
аций подразумевает быстрое вращение аппара-
та, второе слагаемое превалирует над первым. 
Отбрасывая собственное изменение вектора ин-
дукции, получаем:

(2)

Управление (2) простое и удобное на пред-
варительном этапе успокоения аппарата. Не при-
меняя сложных методов обработки датчиковой 
информации, управление обычно реализуется в 
виде:

Для этого достаточно иметь два последователь-
ных измерения магнитометра. 

Скорость, до которой управление (2) спо-
собно успокоить аппарат, обусловлена отброшен-
ным членом, и чуть меньше удвоенной орбиталь-
ной [19]. Управление (1) лишено этого недостатка 
и обеспечивает экспоненциальное стремление 
скорости к нулю [20–23] с быстродействием, за-
висящим от наклонения орбиты [24].

В управлении (1) можно использовать от-
носительную угловую скорость движения спутни-
ка в орбитальной системе координат. Управление 
строится на основе функции Ляпунова, в качестве 
которой используется интеграл Якоби при движе-
нии под действием гравитационного момента [25]. 
В [26] вместо скалярного коэффициента усиления 
используется положительно-определенная матри-
ца. Также можно использовать переменный ко-
эффициент усиления для компенсации уменьше-
ния величины скорости и поддержания величины 
управляющего момента. Во всяком случае, можно 
использовать две величины, изменяя коэффициент 
усиления при уменьшении скорости ниже опреде-
ленного значения [27]. Для дальнейшего выигрыша 
в быстродействии можно использовать оптималь-
ные законы, например, приведенный в [28]. Однако 
простота, надежность и быстродействие законов 
управления (1) и (2), а также обычно мягкие тре-
бования на время переходных процессов, делают 
такие подходы полезными лишь в редких случаях.

2. Использование магнитного 
управления совместно с другими 
исполнительными элементами 
и пассивными подходами

2.1. Стабилизация собственным вращением
Быстро вращающийся спутник приобретает 

свойства гироскопа. Осесимметричный аппарат в 
течение длительного времени сохраняет направ-

.d d
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ление оси вращения в инерциальном простран-
стве, при этом действие внешних возмущений 
приводит к медленному изменению этого направ-
ления и возникновению нутационных колебаний. 
Поскольку стабилизация собственным вращением 
использует свойства большого кинетического мо-
мента, ориентация именно его, а не корпуса аппа-
рата, обычно используется при построении управ-
ления [16].

Одна из наиболее популярных схем управ-
ления быстро вращающимся аппаратом была 
предложена в [29]. Управление разделено на три 
основных этапа: гашение нутационных колеба-
ний, раскрутка спутника, переориентация оси вра-
щения. Было предложено релейное управление и 
соответствующие функции переключения. В [30] 
рассматривается управление:

(3)

где mj  – дипольный момент вдоль j-й оси спут-
ника с ортом ej, h – вектор кинетического момен-
та аппарата. Если ось вращения третья, то выбор 
j = 1 или j = 2 отвечает управлению скоростью за-
крутки (3). При j = 3 реализуется гашение нутаци-
онных колебаний.

Три простых закона управления для описан-
ных стадий предложены в [31; 32]. Для гашения 
нутационных колебаний применяется управление:

соответствующее алгоритму Bdot, реализованно-
му одной катушкой. В результате не гасится ско-
рость вдоль оси симметрии. Детально этот алго-
ритм исследован в [33]. Закрутка обеспечивается 
управлением:

m = k(b2, –b1, 0).

Популярный алгоритм закрутки «Y-Thom(p)
son» был предложен в [34]. Закрутка вокруг вто-
рой оси y задается управлением:

m1 = k(ω2 – ω2ref)sign(b3),

где ω2ref – требуемая скорость вращения. Алгоритм 
переориентации оси симметрии:

m3 = k∆h·(e3 × b),

где ∆h = href – h – разница между требуемым href и 
текущим h вектором кинетического момента.

В [35] идея использования ошибки ориента-
ции обобщена как:

∆1 = Href – h – Jω, ∆2 = href – h – Jω.

В первой невязке используется необходи-
мое направление вектора кинетического момента 
в инерциальном пространстве Href. С ее помощью 

обеспечивается ориентация оси вращения. Вторая 
невязка использует кинетический момент в свя-
занной системе и служит для достижения необхо-
димой скорости закрутки.

Три простых закона управления предложе-
ны в [36]:

m = b × [k1(ω1, ω2, 0) + k2(0, 0, h3 – h3ref) + k3∆h].

Алгоритмы гашения нутационных колеба-
ний, закрутки и переориентации оси вращения 
представлены соответствующими слагаемыми.

В [37] был предложен популярный алгоритм 
управления углами ψ, φ (углы ψ, φ, θ задают по-
следовательность поворотов 1-2-3):

(4)

и показана асимптотическая устойчивость требуе-
мой ориентации в зависимости от коэффициентов 
усиления. Таким образом, разработана конструк-
тивная методика подбора коэффициентов, рас-
ширенная с помощью теории Флоке и численного 
моделирования с учетом многих возмущающих 
факторов. Более общее управление для вращения 
вокруг третьей оси предложено в [38]:

(5)
Функция f должна удовлетворять условиям 

xf(x) > 0 и f(0) = 0. Она задает обобщение управ-
ления с обратной связью и в большинстве случаев 
f(x) = x дает удовлетворительный результат. В [39] 
строится кусочно-постоянное управление, осно-
ванное на простых ошибках по углам ориентации 
и скоростям.

2.2. Спутник с двойным вращением
Установка на аппарате маховика с постоян-

ной скоростью вращения также приводит к воз-
никновению большого кинетического момента. 
Однако из-за того, что корпус аппарата не вра-
щается, возможна также пассивная гравитаци-
онная стабилизация. Ось установки маховика 
ориентируется по нормали к плоскости орбиты. 
Магнитное управление обеспечивает асимптоти-
ческую устойчивость такого движения (конечные 
выражения, характеризующие быстродействие, 
приведены в [40]) и разворот относительно оси 
вращения маховика.

В [18] предложено линеаризованное управ-
ление (4):

(6)

В [41] показания магнитометра в (3) замене-
ны на данные инфракрасного датчика вертикали. 
Простое управление поворотом в плоскости орби-
ты предложено в [40]:
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при этом маховик установлен вдоль второй свя-
занной оси. 

В [42] управление (6) преобразовано к виду:
,              (7)

до этого предложенному для гравитационно ори-
ентируемого аппарата [43]. Это управление, как 
и линейно-квадратичный регулятор [44], было 
успешно проверено на аппарате Gurwin. В послед-
ней работе возмущающие моменты аппроксимиро-
вались простыми периодическими выражениями с 
орбитальной и удвоенной орбитальной частотами, 
для геомагнитного поля использовалась модель 
упрощенного прямого диполя. Результаты постро-
ения управления, заметно упрощенного в поста-
новке линеаризованных уравнений с периодиче-
скими коэффициентами, оказались применимыми 
для более полной модели движения аппарата.

В [45] приведено сравнение предложенных 
ранее законов управления и рассмотрено их обоб-
щение в виде:

           ,

где необходим подбор шести коэффициентов 
усиления. При этом k2 = k5 = 0, k4 = 1 дает управ-
ление (6). Параметры k5 = 0, k2 = k4 = 1 задают 
управление, аналогичное (5). В [46] рассмотрено 
гашение нутационных колебаний в случае эллип-
тической орбиты. В [47] добавлена интегральная 
часть в управление с обратной связью.

Спутники с двойным вращением и стабили-
зируемые вращением имеют высокий кинетиче-
ский момент. Его изменение с помощью магнитной 
системы ориентации неизбежно медленно. Однако 
для аппарата с двойным вращением сохраняется 
возможность быстрого разворота вокруг оси уста-
новки маховика. Поэтому в этой области при по-
строении управления применяются оптимизаци-
онные методы, в частности, H2-управление [48] и 
H∞-управление [49; 50]. При этом уравнения дви-
жения линеаризуются и сводятся к уравнениям с 
периодическими коэффициентами, как и при по-
строении линейно-квадратичного регулятора.

Скользящее управление было рассмотрено 
в [51] для аппарата на полярной орбите. В резуль-
тате движение вне плоскости орбиты отделяется, 
и скользящая поверхность для соответствующих 
уравнений движения имеет вид:

Коэффициенты усиления ki меняются со 
временем из-за их зависимости от вектора геомаг-
нитной индукции. Управление релейное:

Здесь ε – толщина пограничного слоя около скольз-
ящей поверхности, фактически, ошибка ориента-
ции, при которой включается управление.

2.3. Пассивная гравитационная стабилиза-
ция

Пассивная гравитационная стабилизация 
– один из надежных и простых подходов [13]. 
Однако малые аппараты в силу небольших раз-
меров и массы позволяют создавать лишь слабый 
управляющий гравитационный момент. Установка 
штанги представляет проблему из-за обычно плот-
ной компоновки аппарата и ее высокой стоимости. 
В результате магнитная система используется что-
бы «усилить» гравитационный момент, особенно 
для вращения вокруг местной вертикали, и для 
обеспечения асимптотической устойчивости с по-
мощью демпфирования угловой скорости (1) [52].

В [43] предложено управление (7), по-
строенное на основе (4). Заменив вектор гео-
магнитной индукции и его производную на углы 
ориентации и их производные, можно добиться 
управления вращением вокруг местной вертика-
ли. Управление (7) простое и может использовать 
необработанные показания магнитометра в пере-
ходном режиме для достижения требуемой ори-
ентации с невысокой точностью [53]. После этого 
управление передается более точному алгоритму

Mref = – (kqq + kωω).                     (8)

В [54] проведен анализ устойчивости аппа-
рата под действием управления (8) и гравитаци-
онного момента. Показана устойчивость при не-
большой угловой скорости. В противном случае 
применяется лишь демпфирующая часть в (8).

2.4. Другие подходы
Наиболее удобные управляющие элемен-

ты, с точки зрения распределения момента, это 
реактивные двигатели и маховики. Однако даже 
в случае двигателей не всегда есть возможность 
простого решения проблемы ограничения управ-
ляющего момента. Создать момент вдоль вектора 
геомагнитной индукции может быть невозможно 
из-за ограничений на число двигателей, параме-
тры их установки и технические параметры (вре-
мя запуска, дискретность и т. д.). Проблема рас-
пределения момента в этом случае оказывается 
близка к проблеме оптимизации с учетом ограни-
чений [55].

В случае использования одного реактивного 
маховика управляющий момент можно предста-
вить в виде [56]:
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Здесь усматривается кососимметрическая матри-
ца векторного произведения, отвечающая управ-
ляющему моменту, создаваемому двумя катушка-
ми. Добавление маховика, отраженное появлени-
ем диагонального элемента в матрице, позволяет 
полностью реализовать любой требуемый управ-
ляющий момент. В [57] приведена схема распре-
деления моментов для разного числа маховиков. 
В [58] рассмотрена схема, при которой маховик 
используется в качестве тангажного, но присут-
ствует возможность управления скоростью его 
вращения.

Возможна реализация одноосной ориента-
ции аппарата без обязательного требования вы-
сокой скорости закрутки. Так, в [59] предложено 
управление:

m = K (e3 × b),
реализуемое двумя катушками, так что 
K = diag(k, k, 0). В [60] требуемое управление, кото-
рое затем реализуется в виде проекции, имеет вид:

Mref = k1δe3 + k2e1 × smax.
Здесь δ – нормализованная разница токосъема 
двух противоположных солнечных панелей, зада-
ча первого слагаемого – уменьшение этой разни-
цы. Вектор smax задает нормаль к панели с макси-
мальным токосъемом, задача второго слагаемого 
– максимизация токосъема за счет разворота орта 
e1 связанной системы на Солнце. В [61; 62] пред-
ложено управление:

m = k ∙ cosα(ω × s).

Здесь используются показания солнечного датчика 
s и угол α между направлением на Солнце и век-
тором геомагнитной индукции. Этот угол вычис-
ляется на основе моделей, заложенных в бортовом 
компьютере. В результате вектор кинетического 
момента аппарата ориентируется на Солнце, и ось 
максимального момента инерции ориентируется 
по радиус-вектору. При правильной конфигурации 
аппарата возможна ориентация панелей на Солнце 
по показаниям только солнечного датчика.

В [63] для ориентации на Солнце использу-
ется управление:

где λ = A / C; μ = (B – C) / A; A, B, C – моменты 
инерции; ξ – параметр алгоритма.

Использование аэродинамического момента 
близко к вопросу пассивной гравитационной стаби-
лизации. Задача системы управления – обеспечить 
асимптотическую устойчивость ориентации по на-
бегающему потоку и поворот вокруг этого направ-
ления. Так, в [64] предложена модификация (7):

Это управление должно обеспечить одноос-
ную ориентацию (совпадение векторов индукции, 
заданных в связанной и орбитальной системах ко-
ординат). Поскольку аэродинамический момент 
обеспечивает ориентацию еще одной оси, то в ре-
зультате реализуется трехосная ориентация.

Среди других экзотических подходов, ис-
пользуемых совместно с магнитной системой 
ориентации, можно выделить силу Лоренца [65], 
солнечное давление [66], кольца с проводящей 
жидкостью [67].

3. Трехосная магнитная система 
ориентации

Благодаря ограничению на направление 
управляющего момента, но при этом наличию 
управляемости «в среднем», магнитная трехосная 
ориентация представляет большой интерес для 
исследователей. Простота и надежность такой си-
стемы делает ее не менее привлекательной с прак-
тической точки зрения.

3.1. Простое локальное управление
Управление с обратной связью
Наиболее прямолинейный подход – исполь-

зование обычного управления с обратной свя-
зью (8). Этот подход был реализован в [68; 69], в 
результате дипольный момент, задающий проек-
цию требуемого момента на плоскость, перпенди-
кулярную вектору геомагнитной индукции, имеет 
вид:

, (9)

где S = (a23 – a32, a31 – a13, a12 – a21) задает экви-
валентную кватерниону формулировку закона 
управления через элементы матрицы направляю-
щих косинусов aij. Исходное управление строится 
на основе функции Ляпунова. Реальное управле-
ние (9), реализуемое магнитной системой, не об-
ладает теми же свойствами глобальной асимпто-
тической устойчивости. Необходим аккуратный 
подбор коэффициентов усиления и общее огра-
ничение величины управляющего момента [70]. 
Поскольку управление поворачивает спутник 
лишь примерно в нужном направлении, проис-
ходит медленное, итерационное приближение 
его к требуемой ориентации. Большая величина 
управляющего момента на такте управления мо-
жет привести к ошибке ориентации, большей, чем 
была до его отработки. При этом демпфирующая 
часть в (9) – управление (1), которое обеспечива-
ет асимптотическое стремление скорости к нулю. 
Поэтому ограничение на величину этой части 
управления мягче.

Выбор коэффициентов усиления в (9) – цен-
тральный момент в исследовании этого управле-
ния. Простая схема, основанная на аналитических 
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результатах и теории Флоке, предложена в [71] 
для аппарата, стабилизируемого в инерциальной 
системе координат, и в [72] для стабилизации в 
орбитальных осях. Управление особенно чувстви-
тельно к точности знания тензора инерции [73], 
и даже небольшая ошибка может привести к его 
неработоспособности, тогда как другие источники 
возмущений имеют в основном количественный 
характер. Однако при наличии ограничений на ве-
личины моментов инерции подбор коэффициентов 
усиления возможен [74]. В [75] подбор коэффици-
ентов проводится на основе минимизации времени 
стабилизации. Принято во внимание ограничение 
на дипольный момент катушек, так как оптимиза-
ционный подход неизбежно приводит к завышен-
ному значению дипольного момента. Более того, 
так как скорость стабилизации зависит от началь-
ных условий, строится минимаксная задача с це-
лью поиска коэффициентов, работоспособных в 
худших ситуациях. В [26] вместо скалярных коэф-
фициентов используются матрицы.

В [42] приведены результаты безуспешной 
работы алгоритма (9) на борту спутника Gurwin. 
На аппарате TANGO миссии PRISMA управле-
ние (9) с подбором коэффициентов усиления с 
помощью линейно-квадратичного регулятора 
успешно решило поставленные задачи с точно-
стью ориентации около 10–20° [76; 77].

Модификация (9), не требующая знания 
угловой скорости, предложена в [68]:

Здесь угловая скорость заменена новой перемен-
ной δ, вводятся два дополнительных параметра 
управления α и λ, W – матрица кинематических 
уравнений.

В [78] рассмотрена реализация управле-
ния (9) на бортовом компьютере. Управление 
кусочно-постоянное. При этом вместо простой 
дискретизации исходного управления проводит-
ся дискретизация на заранее заданном интервале 
управления для нескольких шагов управления. 
Предложенная схема выбора параметров управ-
ления требует коротких промежутков измерения и 
расчета управления. Аналогичные результаты для 
интервалов измерений, сравнимых с интервалами 
управления, приведены в [79]. Задержка в выдаче 
управляющего воздействия рассмотрена в [80].

Основные результаты по подбору коэффи-
циентов усиления верны для аппаратов с соиз-
меримыми моментами инерции. Управление (9), 
реализуемое в виде проекции ляпуновского управ-
ления, имеет низкое быстродействие для аппарата 
с моментами инерции, отличающимися в несколь-
ко раз [81]. Рассмотрим проекцию на плоскости, 
перпендикулярную вектору индукции, как мини-

мизацию евклидовой нормы разницы между тре-
буемым и доступным управлением,

Чтобы учесть значительную разницу в мо-
ментах инерции, в [81] предложена норма с весо-
вой матрицей:

и при оптимизации принимается во внимание 
ограничение на направление управляющего мо-
мента M∙b = 0. Управляющий момент имеет вид:

Подбор веса для оси малого момента инер-
ции значительно увеличивает точность ориента-
ции этой оси ценой некоторого снижения точно-
сти стабилизации двух других осей.

В [82; 83] для расчета реализуемого момен-
та используется типичный подход – небольшая 
добавка к обращаемой матрице векторного произ-
ведения, в результате ее ранг повышается до трех:

Здесь Вx – кососимметрическая матрица вектор-
ного произведения.

Управление (8) можно обобщить на любую 
функцию ошибки ориентации и ее производную 
вместо использования кватерниона и угловой ско-
рости. В линейном приближении можно исполь-
зовать углы ориентации и их производные. В [84] 
предложено управление:

где emag – направление в связанных осях, которое 
следует совместить с вектором геомагнитной ин-
дукции.

При построении управления зачастую пред-
полагается, что спутник сферически симметрич-
ный. За счет этого из уравнений движения исклю-
чается слагаемое ω × Jω и динамические уравне-
ния принимают вид           , где u – ограниченное по 
направлению управление. В результате появляет-
ся возможность подключить дополнительные ин-
струменты теории управления. Такой подход был 
использован в [85; 86] для построения обратной 
связи без данных об угловой скорости, в [87; 88] 
для построения интуитивно понятного управле-
ния при стабилизации по местной вертикали и по 
вектору геомагнитной индукции и в [89] для по-
строения управления на основе двух простых по-
воротов относительно вектора индукции.

Скользящее управление
Скользящее управление для аппарата с маг-

нитной системой ориентации было предложено 
в [90]. Показана асимптотическая устойчивость 

2
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требуемой ориентации для сферически симме-
тричного аппарата. При построении скользящей 
поверхности используется только угловая ско-
рость, что применимо только к симметричному 
аппарату. В [91] используется классическая по-
верхность:

s = Jω + Kq.                         (10)

Управляющий момент должен быть парал-
лелен вектору поверхности, и магнитная система 
реализует его проекцию. Коэффициент K – поло-
жительно определенная матрица. Однако в при-
веденной работе, как и в большинстве аналогич-
ных работ, используется фактически скалярный 
коэффициент в виде K = kE. В [92] используется 
скользящая поверхность без «весовой» матрицы 
для компонент угловой скорости. В [93; 94] пред-
ложена поверхность с добавкой интегрального 
слагаемого в (10):

Первый дополнительный член представляет 
собой среднюю ошибку ориентации, второй пока-
зывает близость требуемого управляющего момен-
та к плоскости, перпендикулярной вектору геомаг-
нитной индукции. Реализуется идея построения 
такой скользящей поверхности (и, соответственно, 
траектории углового движения аппарата), которая 
может быть реализована магнитной системой ори-
ентации. Более того, предпринята попытка неявно-
го учета возмущений, действующих на аппарат в 
требуемой ориентации. Если построение пути для 
переходного процесса возможно, средств прямого 
парирования возмущающего момента, направлен-
ного вдоль вектора индукции, нет. Однако наличие 
интегрального члена, зависящего от точности ори-
ентации, позволяет опосредованно учесть возму-
щающие факторы. В [94] проведено моделирова-
ние работы такого управления и показано успеш-
ное парирование различных возмущений. В [95] 
строится скользящая поверхность, полностью до-
ступная к реализации магнитной системой. Для 
этого используется зависящая от времени матрица 
K и итерационный подход к ее построению.

Нелинейная скользящая поверхность была 
предложена в [96] в виде:

с диагональными матрицами и параметром 
α∈(0, 1). Магнитное управление, однако, строится 
с помощью проекции. Тем не менее, это управле-
ние успешно справляется с возмущениями, в том 
числе с неточностью знания тензора инерции. 
В [97] для расчета наилучшего управляющего 
момента, реализуемого магнитной системой, ис-
пользуется метод наименьших квадратов, дающий 
лучший результат, чем простая проекция.

3.2. Оптимизационные методы
Оптимизационные методы являются мощ-

ным инструментом при построении магнитного 
управления. Это связано с механизмом учета огра-
ничений, позволяющим естественным образом 
включить в процесс расчет управления ограниче-
ние на направление управляющего момента.

Один из наиболее популярных и простых 
методов оптимального управления – линейно-ква-
дратичный регулятор (ЛКР). Ориентация спутни-
ка зачастую рассматривается в малой окрестности 
требуемого движения, так что линеаризация урав-
нений вполне естественна. Более того, так как 
вектор геомагнитной индукции меняется практи-
чески периодически, возникает линейная систе-
ма с периодическими коэффициентами с хорошо 
разработанным аппаратом теории управления. 
ЛКР был использован в [98] для линеаризованных 
уравнений:

с периодической (в модели прямого диполя) ма-
трицей B и постоянной матрицей возмущений Bd. 
Функционал имеет вид:

с весовыми матрицами Q, R, P, задающими вли-
яние ошибки ориентации в ходе движения на од-
ном периоде изменения магнитного поля, величи-
ны управления и конечной ошибки ориентации. 
Несмотря на то, что ЛКР разрабатывается для 
линейных уравнений движения, моделирование 
показало его работоспособность при ошибке ори-
ентации около 30°. В [99] внешние возмущения 
аппроксимируются периодическими функциями. 
В [100] предложен алгоритм решения периодиче-
ского уравнения Риккати в случае использования 
магнитной системы ориентации. В [101] примене-
ние ЛКР расширено на нелинейную систему с по-
мощью уравнения Риккати, зависящего от вектора 
состояния системы (SDRE).

В [102] строятся ошибки ориентации для 
двух заданных направлений и используется ошиб-
ка в угловой скорости, предложенная в [103] и ана-
логичная алгоритму Bdot. Управление строится на 
основе усредненной за несколько витков ошибки. 
Таким образом, используется вращение вектора 
геомагнитной индукции, обеспечивающее управ-
ляемость «в среднем». При оптимизации ошибки 
используются генетические алгоритмы.

H2-управление было предложено в [104], 
в [105] H∞-управление применяется для подбора 
коэффициентов в управлении (9) для линеаризо-
ванных уравнений движения. Мера эффективно-
сти управления задается выражением:
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Здесь x – вектор состояния, включающий три 
компоненты угловой скорости и векторную часть 
кватерниона. Управление имеет вид обратной свя-
зи u = Kx, коэффициент σ играет роль штрафа за 
величину управляющего момента. Указанная мера 
может использоваться для построения линейно-
квадратичного функционала J = zTz. Однако для 
парирования возмущений используется норма H∞ 
и функционал имеет вид:

За счет такого функционала появляется возмож-
ность оптимизации эффективности парирования 
возмущающих моментов Tdist. H∞-управление 
также используется в [106] для дискретной си-
стемы, включающей модели измерений и возму-
щений.

В работе [107] используется классический 
функционал – время совершения маневра с допол-
нительным штрафом на конечную точность ори-
ентации и скорость:

Время маневра T подлежит определению. 
Поэтому вводятся дополнительные переменные, 
отражающие масштабирование уравнений движе-
ния со временем, и уравнения рассматриваются 
на фиксированном интервале. Построенная угло-
вая траектория отслеживается с помощью управ-
ления с предсказанием динамики (model predictive 
control, MPC). 

3.3. Model predictive control
MPC является важным подходом к постро-

ению магнитного управления, предложенным 
в явном виде в [12]. Как и в случае скользящего 
управления, есть инструмент учета вращения 
вектора геомагнитной индукции для реализации 
управляющего момента в нужном направлении. 
MPC использует модель динамики для предсказа-
ния движения аппарата. Сравнивая предсказание с 
требуемым движением, можно построить функци-
онал, отражающий ошибку ориентации. Его ми-
нимизация приводит к требуемой стабилизации 
аппарата. В [108] линеаризованные уравнения 
движения (это требование метода) преобразуются 
к дискретной форме, отражающей шаги реализа-
ции управляющего момента:

На k + N шаге:

Последовательность управляющих воздей-
ствий определяет движение аппарата. Эта после-
довательность строится при минимизации класси-
ческого функционала:

с весами Q и R для ошибки ориентации и вели-
чины управления. Отличие от ЛКР заключается в 
горизонте предсказания. Движение сравнивается 
с требуемым на заданном интервале, вместо всего 
времени движения или периода коэффициентов ли-
нейных уравнений. Более того, на каждой итерации 
происходит пересчет управления. Такой подход пре-
доставляет большую свободу в построении управ-
ления. Например, можно потребовать постоянного 
управления на определенном числе шагов, с после-
дующим пересчетом на новое значение, снова по-
стоянное на том же числе шагов, что отражает рабо-
ту реальной системы управления. Можно упростить 
расчет правых частей уравнений движения, считая 
вектор геомагнитной индукции и возмущающие 
воздействия постоянными в течение нескольких 
итераций. Так, в [12; 49] используется метод наи-
меньших квадратов для аппроксимации геомагнит-
ного поля постоянной и периодическими частями с 
орбитальной и удвоенной орбитальной частотами. 
При этом, выбирая небольшой горизонт предска-
зания, можно ограничиться постоянными величи-
нами в модели поля и возмущениях [109]. В [110] 
строится задача квадратичного программирования 
для обобщенного вектора параметров, включающе-
го вектор состояния и управляющий момент.

Нелинейный MPC с непрерывным функ-
ционалом используется в [111] для оптимизация 
демпфирования угловой скорости. Функционал:

рассматривается на горизонте предсказания T. 
Квадратичная функция f используется совместно 
с кинетической энергией после окончания процес-
са демпфирования. Показано, что последнее огра-
ничение приводит к значительному возрастанию 
числа итераций для поиска управления. Введение 
условия остановки:

сокращает время расчета. Скорость изменения 
функционала на интервале δt и величина скоро-
сти в начале итерации в момент t показывают, при 
каком изменении функционала можно считать, 
что процесс сошелся. Изменение параметра γ по-
зволяет задать требуемую «скорость» изменения 
функционала. Предложенный подход показал 
выигрыш в быстродействии по сравнению с не-
ограниченным MPC для начальных скоростей бо-
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лее 5 °/с. В [112] предложен функционал, исполь-
зующий свойства управления (1):

где                                            . Если обычный 
квадратичный функционал использует величину 
угловой скорости напрямую, здесь используется 
отклонение от траектории, задаваемой управлени-
ем (1). Эта траектория рассматривается как первое 
приближение.

3.4. Адаптивные методы
Адаптивные методы, как и классические ме-

тоды оптимизации, позволяют учитывать ограни-
чения. Основная проблема при их использовании 
– высокая вычислительная сложность. Вопрос 
реализации такого управления на борту реально-
го аппарата, однако, обычно не рассматривает-
ся. При этом зачастую используется комбинация 
классического управления с обратной связью и 
адаптивных методов. Так, в [113] динамическая 
нейронная сеть используется для подбора параме-
тров управления в (8). Результаты моделирования 
показывают эффективность подобранных коэф-
фициентов, в особенности при парировании воз-
мущений неизвестной природы и величины.

Заключение

В обзоре рассмотрены основные послед-
ние достижения в области активного магнитно-

го управления ориентацией спутников. Гашение 
угловой скорости и использование магнитной 
системы совместно с другими исполнительными 
элементами и пассивными подходами применяют-
ся с начала освоения космического пространства. 
В этой области существуют хорошо зарекомендо-
вавшие себя алгоритмы управления. Высокие тео-
ретические показатели и успешное использование 
на множестве спутников препятствуют развитию 
новых идей в этой области. 

Полностью магнитная трехосная ориента-
ция, напротив, была предложена лишь недавно. 
Отсутствие истории использования и пробле-
ма ограничения на направление управляющего 
момента делают эту область исследований при-
тягательной для специалистов в теории управ-
ления и исследования динамических систем. 
Вместе с тем, получаемые результаты имеют 
высокую практическую значимость, так как по-
зволяют сократить элементный состав системы 
ориентации, значительно уменьшая ее стои-
мость, массу, энергопотребление и выигрывая 
в надежности. Управление с обратной связью 
в силу его простоты и большого объема завер-
шенных исследований является хорошим канди-
датом на летную отработку. Скользящее управ-
ление и оптимизационные методы имеют боль-
шой потенциал в решении проблем, связанных 
с магнитным управлением. Уровень проработки 
в этой области еще не позволяет рекомендовать 
такое управление к использованию на космиче-
ских аппаратах.
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RECENT ADVANCES IN THE ACTIVE MAGNETIC 
CONTROL OF SATELLITES

M. Yu. Ovchinnikov, D. S. Roldugin
Keldysh Institute of Applied Mathematics of RAS, Moscow, Russian Federation

The paper covers main recent results in the active magnetic attitude control of satellites. Three main imple-
mentation situations are outlined. Angular velocity damping opens the problem as the auxiliary control 
task. Next, implementation with other actuators and passive stabilization concepts is considered. Mag-
netic attitude control is restricted in the direction: control torque cannot be applied along the magnetic 
induction vector. Other actuators or environmental properties may enhance the control, providing control 
authority along the restricted axis. This comes at the cost of restricted attitude motion. Passive gravita-
tional stabilization, spin stabilization and dual spin satellites present main cases. The satellite may acquire 
the local vertical and one axis inertial attitude that represent important cases. The most challenging and 
practically promising situation is the fully magnetic three axis attitude control. This reduces the hardware 
requirements for the attitude control system to the minimum. However, this also comes at the cost of a 
restriction on the control torque vector and low attitude accuracy and time-response. Feedback law with 
proper control gains tuning, sliding control and optimization techniques are considered for this problem. 
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