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Системы ориентации спутников: от Лагранжа до Королева (ОВЧИННИКОВ М.Ю. , 1999), МАТЕМАТИКА

Обсуждаются способы ориентации спутников. Как наиболее подходящие для малых спутников, которые интенсивно развиваются в последнее десятилетие, рассмотрены пассивные системы ориентации, требующие тщательного предварительного анализа динамики. В качестве примера приведена получившая широкое распространение гравитационная система ориентации, идея которой восходит к Лагранжу.
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ВВЕДЕНИЕ

Одной из важнейших проблем, которую приходится решать практически в течение всего полета подавляющего большинства искусственных спутников, является обеспечение их заданного углового движения. Спутнику придается нужное угловое положение относительно заданных ориентиров поворотом вокруг центра масс. В качестве таких ориентиров выступают видимые небесные и наземные объекты (звезды, Солнце, линия горизонта) или направления в пространстве (местная вертикаль, вектор напряженности геомагнитного поля, вектор скорости набегающего потока воздуха), которые можно определить по измерениям приборов. При этом спутник, например, нижним днищем, на котором укреплены антенна направленного действия и объектив видеокамеры, должен быть постоянно направлен на центр Земли.

Для проведения экспериментов и изучения явлений, связанных с геомагнитным полем и вызванных взаимодействием с ним заряженных частиц, оси чувствительности приборов целесообразно направить определенным образом относительно вектора напряженности этого поля. При наблюдении различных участков звездного неба или поверхности Земли требуется систематическое изменение углового положения спутника или, наоборот, заданная ось спутника должна быть направлена постоянно в одну и ту же точку небесной сферы. Тем самым многообразие научных и прикладных задач, решаемых спутниками, порождает различные требования к устройству, именуемому системой ориентации, которое и обеспечивает его заданное угловое движение.

Широко используется термин "ориентация", когда хотят сказать о наперед заданном угловом движении спутника (от лат. oriens, что означает "восток", и фр. orientation - направление, ориентация). Иногда используют термин "стабилизация углового положения", когда хотят подчеркнуть, что спутник удерживается относительно заданных ориентиров с требуемой точностью. В зависимости от того, какова природа управляющего воздействия на угловое движение спутника, каковы способы его реализации и какие требуются при этом устройства, различают активные, пассивные и комбинированные системы ориентации [1]. Рассмотрим их различия, достоинства и недостатки.

ТИПЫ СИСТЕМ ОРИЕНТАЦИИ

Если для создания управляющих воздействий требуется расход рабочего тела или энергии, запасенных на борту, а для формирования этих воздействий требуются блок логики, датчики ориентации и исполнительные органы, то такая система носит название активной системы ориентации. С ее помощью можно реализовывать достаточно произвольные и быстрые угловые развороты. Пожалуй, в этом заключается ее основное достоинство. К недостаткам активной системы можно отнести ограниченное время ее работы, если используется запас рабочего тела или массы на борту, например реактивное топливо или сжатый газ для реализации управляющих воздействий, сложность и обычно высокую цену, относительно низкую надежность, обусловленную наличием большого количества составных элементов (датчиков, бортового логического устройства, подвижных элементов и т.д.).

Пассивные системы ориентации, использующие взаимодействие с внешними полями естественного происхождения, не потребляют рабочее тело и энергию, запасенные на борту спутника. Быть может, только в начальный момент времени потребуется их кратковременный расход для приведения системы ориентации в рабочее положение, например выдвинуть штанги, повернуть часть спутника, разарретировать магниты. При разработке пассивной системы приходится решать две основные проблемы: как создать восстанавливающий и демпфирующий моменты и что же это за моменты? Восстанавливающий момент необходим, чтобы привести спутник в требуемое положение: если спутник отклонится из этого положения, то восстанавливающий момент заставит его поворачиваться в обратном направлении.

Представьте себе математический маятник в поле тяжести, у которого точка подвеса расположена выше его центра масс. При отклонении маятника из положения равновесия возникает восстанавливающий момент силы тяжести, возвращающий маятник в сторону положения равновесия. Со временем амплитуда колебаний маятника будет уменьшаться - за счет сопротивления атмосферы и трения в подвесе он придет в положение равновесия и будет там находиться, пока очередное воздействие не выведет его из положения равновесия.

В условиях космического пространства картина качественно меняется. Среда настолько разряжена, что естественное трение практически отсутствует. Рассеяние энергии вращательного движения спутника за счет вихревых токов Фуко в элементах его конструкции и относительного движения его частей, включая жидкостные, без принятия специальных мер, усиливающих их действие, пренебрежимо мало. Например, скорость вращения первого советского искусственного спутника с оболочкой в виде тонкостенной проводящей сферы уменьшалась всего лишь в три раза за 80 суток. Поэтому наряду с восстанавливающим моментом необходимо реализовать и демпфирующий момент.

Еще одно ограничение связано с относительно малыми величинами восстанавливающих и демпфирующих моментов. Это приводит к тому, что область влияния нужного движения в пространстве начальных условий движения невелика. Необходимо изначально привести спутник в область влияния номинального движения с тем, чтобы демпфирующий момент гарантированно обеспечил выход спутника на это движение. При этом следует ожидать относительно длительный переходный процесс.

Комбинированные системы ориентации включают в себя как активные, так и пассивные элементы. Активные элементы в этом случае используют либо для первоначального приведения спутника в рабочее положение, либо берут такие элементы, которые не требуют большого расхода энергии и сложной системы управления, включая датчики ориентации, например вращающиеся маховики, требующие возобновляемую от солнечных батарей электроэнергию только для поддержания постоянной скорости вращения, или электромагниты, используемые время от времени для обеспечения постоянной скорости вращения спутника вокруг оси симметрии. Иногда комбинированные системы ориентации называют полупассивными или полуактивными, желая подчеркнуть принцип действия основного элемента системы.

На практике наибольшее распространение получили активные системы ориентации. Они имеют более широкие возможности по сравнению с пассивными, обеспечивая высокую точность ориентации и высокое быстродействие системы. Если определяющим в проекте является выполнение требований к угловому движению спутника, а не его стоимость, то используют именно активные системы. Однако существует вполне определенный класс спутников, для которых стоимость является основным критерием, и уже исходя из ограниченной стоимости формируется перечень решаемых задач и соответствующий перечень требований к точности и быстродействию системы ориентации. В этом случае обычно используются пассивные или комбинированные системы ориентации. Для этого класса спутников достоинства пассивных систем ориентации являются определяющими, а недостатки - несущественными. К этому классу относятся малые спутники.

МАЛЫЕ СПУТНИКИ

Вообще принято считать, что малый спутник - это аппарат массой не более нескольких сот килограммов, размерами корпуса до метра, энергетикой не более сотен ватт, стоимостью от нескольких десятков тысяч до нескольких десятков миллионов долларов США. В соответствии с европейской классификацией малые спутники условно делят на пять подклассов (табл. 1).

Пассивные системы ориентации - "вотчина" микро- и наноспутников. В качестве характерного примера такого спутника на рис. 1 приведен макет шведского спутника "MUNIN", разрабатываемого в Институте космической физики (Institute of Space Physics). Его масса около 5 кг. Он снабжен пассивной магнитной системой ориентации. Это действительно маленький спутник, помещающийся в руках ребенка! Мы привыкли, что космический аппарат - это орбитальная станция массой в несколько десятков тонн или спутник связи массой в несколько тонн. Однако спутник массой в несколько килограммов также способен решать полезные задачи. При этом по своей стоимости и стоимости вывода на орбиту он становится доступным университетам, исследовательским институтам и небольшим организациям. Другой пример наноспутника приведен на рис. 2. Это спутник массой около 7 кг, снабженный пассивной гравитационной системой ориентации, которая обеспечивает его ориентацию в орбитальной системе координат, оси которой направлены соответственно вдоль местной вертикали, нормали к плоскости орбиты и по касательной к орбите, если орбита круговая. Высота спутника чуть больше одного метра. Не только система ориентации, но и сам спутник не имеет никаких активных элементов. Его назначение - отражать полученный сигнал. Рассмотрим, как устроены типичные пассивные системы ориентации.

ТИПЫ ПАССИВНЫХ СИСТЕМ ОРИЕНТАЦИИ

Нельзя сказать, что пассивные системы не использовались ранее, но можно утверждать, что с интенсивным развитием малых спутников (а этот процесс начался в конце прошлого десятилетия во всем мире) пассивные системы получили дальнейшее развитие и широко применяются на практике. Одной из причин, по которой малые спутники получили широкое распространение в последние годы, является их относительная простота реализации и как следствие - относительно короткий срок разработки и изготовления и низкая стоимость. Сокращение финансирования космических разработок практически во всех странах - лидерах космической индустрии привело к тому, что заметная часть разрабатываемых новых проектов базируется на использовании технологий малых спутников.

Принцип функционирования пассивных и полупассивных системы ориентации основан на использовании внешних моментов, возникающих при взаимодействии элементов системы ориентации или входящих в ее состав элементов конструкции спутника с гравитационным и магнитным полями Земли, набегающим потоком воздуха, солнечным излучением, а также на использовании свойства быстро закрученного вокруг оси максимального момента инерции тела сохранять неизменную или почти неизменную ориентацию оси вращения относительно инерциального пространства. В зависимости от того, какие моменты являются превалирующими в своем действии на движение спутника относительно его центра масс, такой режим ориентации и будет реализован.

Особенностью пассивных систем на этапе разработки является необходимость особо тщательного математического моделирования. Пожалуй, тому виной являются две причины. Во-первых, в этих системах действуют чрезвычайно слабые механические моменты. Требуется достаточно точная математическая модель движения спутника, учитывающая все основные возмущающие моменты. Только на основе такой модели можно выбрать достоверные значения параметров системы ориентации. Во-вторых, на основе этих параметров изготавливаются элементы системы, и в полете уже не представляется возможным изменить какие-либо их параметры, если вдруг выяснится, что какие-то факторы не были учтены на этапе их разработки.

В активных системах можно создать значительные управляющие моменты, сделав их существенно больше всех остальных (возмущающих) моментов, и тем самым использовать более простые модели для аппроксимации последних. Кроме того, наличие бортового компьютера позволяет перепрограммировать его в течение полета и внести необходимые коррективы в алгоритмы, например по результатам наблюдения за движением спутника. Это позволяет несколько снизить требования к точности предварительного математического моделирования динамики и сконцентрировать внимание на точности определения текущей ориентации и реализации алгоритмов и управляющих моментов.

Выше говорилось, что в зависимости от того, какой момент будет преобладать в движении спутника относительно центра масс, такой тип ориентации и будет реализован. Рассмотрим один из наиболее распространенных типов - режим гравитационной ориентации.

ГРАВИТАЦИОННЫЕ СИСТЕМЫ ОРИЕНТАЦИИ

Принцип получения восстанавливающего момента в гравитационной системе ориентации реализуется следующим образом. Гравитационное поле Земли в первом приближении можно аппроксимировать центральным ньютоновым полем, когда сила притяжения обратно пропорциональна квадрату расстояния до центра планеты. Если представить себе спутник в виде гантели - двух грузов, закрепленных на противоположных концах жесткого невесомого стержня, центр масс которой движется по орбите вокруг Земли, то сила притяжения грузов будет различной - сильнее будет притягиваться тот груз, который находится ближе к центру Земли. Возникает момент сил, стремящийся установить гантель вдоль местной вертикали. Кроме гравитационного момента на гантель действует момент сил инерции в неинерциальной орбитальной системе координат. В совокупности эти два момента обеспечивают устойчивость положений равновесия, когда ось гантели совпадает с местной вертикалью. Здесь не случайно использовано множественное число для обозначения положений равновесия. У гантели существуют два устойчивых положения равновесия - головой вверх и головой вниз вдоль местной вертикали, а также два неустойчивых положения равновесия - на левом боку и на правом боку вдоль касательной к орбите. Действительно, уравнение движения гантели в плоскости орбиты имеет вид

где B, C - экваториальный (вокруг нормали к стержню, проходящей через его центр) и осевой (вокруг продольной оси стержня) моменты инерции, a - угол между местной вертикалью и стержнем, R - радиус орбиты спутника, mg - гравитационный параметр Земли (произведение ее массы на универсальную гравитационную постоянную). Положения равновесия спутника в орбитальной системе координат (a = const) определяются равенством sin 2a = 0. Откуда и следует существование четырех различных положений равновесия гантели: a = pn /2 (n = 0, 1, 2, 3). Гантель можно рассматривать как модель осесимметричного вытянутого спутника. Полученный режим движения носит название одноосной гравитационной ориентации - ориентируется лишь ось ориентации спутника.

Если же в центре стержня перпендикулярно его продольной оси укрепить другой, более короткий стержень с такими же грузами на концах, то три главных центральных момента инерции такой двойной гантели будут попарно различными. Ориентация этой двойной гантели в орбитальной системе координат обусловлена ее вращением вокруг нормали к плоскости орбиты и действием гравитационного момента. Центробежные силы инерции заставляют гантель лечь в плоскость орбиты, разворот в плоскости орбиты будет вызван гравитационным моментом, как это было описано для осесимметричной гантели, так, что длинный стержень будет ориентирован вдоль, а не поперек местной вертикали. Тем самым для двойной гантели реализуется так называемый режим трехосной ориентации. Спутник, изображенный на рис. 2, ориентируется именно таким способом.

На круговой орбите существуют четыре устойчивых положения равновесия двойной гантели в орбитальной системе координат: комбинация головой вверх, головой вниз и лицом вперед, лицом назад. В соответствии с этим поведение спутника с распределением моментов инерции, подобным двойной гантели, схоже с поведением Луны, которая постоянно повернута одной стороной к Земле. Именно схоже, но не идентично. Дело в том, что ось вращения Луны отвернута от нормали к плоскости ее орбиты на угол, близкий семи градусам. Это связано с эффектом поворота плоскости лунной орбиты относительно плоскости эклиптики [2]. Тем не менее Луна, движущаяся почти в режиме трехосной гравитационной ориентации, стала прообразом спутников с системой гравитационной ориентации, впервые предложенной в 1956 году Д.Е. Охоцимским, ныне академиком, а в то время молодым сотрудником М.В. Келдыша. Это нашло свое отражение в письме С.П. Королева в Совет Министров СССР "Предложения по ориентированному искусственному спутнику Земли" [3]. Построение теории либрации Луны восходит к Лагранжу, которого с полным основанием можно назвать предтечей теории гравитационной ориентации.

Выше говорилось, что в космосе практически отсутствует естественное рассеяние энергии, поэтому необходимо вводить специальные демпфирующие устройства. Их задача заключается в эффективной диссипации энергии вращательного движения спутника. Используются два подхода, на основе которых и разработаны эти устройства.

В первом случае используется относительное движение частей спутника. При этом одна часть ориентируется внешним моментом в заданном положении, а другая подчиняется в движении моменту либо той же самой, либо другой природы. На примере двойной гантели такое устройство может представлять собой двухстепенный подвес, соединяющий два стержня, в котором вводятся момент трения при их относительном повороте и упругий момент при нарушении перпендикулярности стержней. Упругий момент может быть реализован с помощью спиральных пружин. У такой гравитационной системы ориентации быстродействие, то есть скорость выхода спутника на рабочее движение, весьма ограничено. Но при этом возможна точная ориентация спутника в орбитальных осях. В этом случае говорят, что тривиальное положение спутника в орбитальных осях асимптотически устойчивое.

Можно увеличить быстродействие системы ориентации, связав, например, меньший стержень с геомагнитным полем. Для этого вдоль него следует укрепить достаточно сильный постоянный стержневой магнит, а пружины следует исключить. В этом случае стержневой магнит вместе с коротким стержнем будет вовлечен во вращение геомагнитным полем, так как вектор напряженности геомагнитного поля неравномерно, но монотонно вращается в орбитальной системе координат. Можно считать, что он совершает в этой системе один полный оборот за оборот спутника по орбите. Спутник - длинная гантель вращается относительно меньшей гантели, и из-за трения в подвесе рассеивается энергия его возмущенного движения. Чем больше коэффициент трения, тем выше быстродействие системы. Однако увеличение этого коэффициента играет двоякую роль. После окончания процесса успокоения короткий стержень продолжает вращаться относительно длинного и трение, ранее игравшее положительную роль, начинает играть роль возмутителя рабочего движения, пытаясь увлечь за собой длинный стержень. Если бы не гравитационный момент, противодействующий возмущающему моменту трения, длинный стержень тоже вовлекся бы во вращение. А так с большой вероятностью наступает динамическое равновесие, в результате которого спутник - длинная гантель совершает вынужденное движение относительно центра масс, причем чем сильнее связь между стержнями, то есть больше коэффициент трения, тем больше амплитуда вынужденного движения. Тем самым имеет место конфликт между быстродействием и точностью, присущий системам ориентации, которые взаимодействуют с геомагнитным полем.

Во втором случае реализации демпфирования отсутствует относительное движение отдельных частей спутника и используется относительное движение спутника и геомагнитного поля, которое перемагничивает магнитомягкие материалы или наводит вихревые токи Фуко в корпусе спутника. Обычно магнитомягкие материалы представляются в виде тонких стержней из пермаллоевых сплавов. Такие стержни обладают высокой (несколько десятков тысяч) начальной относительной магнитной проницаемостью, высокой индукцией насыщения (порядка индукции геомагнитного поля) и малой коэрцитивной силой (единицы ампер на метр). Высокая магнитная проницаемость позволяет получить нужную величину демпфирующего момента в слабом геомагнитном поле, а малая коэрцитивная сила препятствует сильному влиянию стержней на рабочее движение. Оба спутника, описанные в этой статье снабжены именно таким демпфирующим устройством.

В качестве примера рассмотрим движение динамически осесимметричного спутника с демпфирующим устройством первого типа - сферическим магнитным демпфером, который содержит сильный постоянный магнит - аналог короткой гантели с сильным магнитом. Движение внешней, соединенной со спутником с помощью жесткого стержня проводящей сферы относительно внутренней сферы, сцепленной с вектором напряженности геомагнитного поля, приводит к наведению в ней токов Фуко от сильного магнита и как следствие - к рассеиванию энергии возмущенного вращательного движения спутника. Тело спутника вместе с демпфером на конце образует длинную гантель. Спутник движется в центральном гравитационном поле по круговой орбите. Геомагнитное поле аппроксимируется полем диполя, помещенного в центре Земли антипараллельно оси ее вращения. Характерная величина демпфирующего момента действующего на спутник со стороны демпфера, выбирается значительно меньшей характерной величины восстанавливающего гравитационного момента с тем, чтобы амплитуда вынужденных колебаний на установившемся движении была небольшой. Здесь - коэффициент демпфирования, w0 - угловая скорость орбитального движения спутника. Тогда вынужденное установившееся движение спутника на круговой орбите в окрестности положения равновесия в орбитальной системе координат может быть записано в приближенном виде:

где a, g - углы тангажа (поворот длинной гантели в плоскости орбиты) и крена (ее поворот из плоскости орбиты), l = = C / B - инерционный параметр спутника, kd = = - безразмерный коэффициент демпфирования, i - наклонение орбиты, u - аргумент широты.

Тем самым математические методы позволяют даже в рамках простой модели получить представление о поведении спутника.

Вопросы динамики спутников с пассивными магнитными системами ориентации, подобных изображенному на рис. 2, на котором установлены сильный постоянный магнит и набор тонких гистерезисных стержней, изложены в [4]. О других типах пассивных систем ориентации можно прочитать в обзоре [5].
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Термодинамическая система определения ориентации спутника (ТДСООС) 

Назначение 

Определение углового положения строительных осей космического аппарата (КА) и угловых скоростей его вращения относительно направлений на Солнце и на Землю (планету).

Описание 

ТДСООС является принципиально новой системой, основанной на определении направлений на Солнце и на Землю по температурам термочувствительных элементов (ТЧЭ), размещенных на корпусе КА со специальной ориентацией относительно связных осей космического аппарата. 

В состав входят интерфейсная плата, соединительные кабели и 12 датчиков (термочувствительных элементов — ТЧЭ), каждый из которых состоит из тепловоспринимающей пластины и датчика ТПС. 

Данные с ТЧЭ обрабатываются с помощью компьютера по специальному алгоритму. 

На систему получен Патент № 2126137, 1999 с приоритетом от 26.02.98. 

В настоящее время созданы два экспериментальных образца. 

Основные характеристики 

Точность определения углового положения       0,5°
Диапазон допустимых угловых
скоростей вращения КА                  0–15 град./мин
Потребление 1 ТЧЭ/общее                          0,01/3,5 Вт
Масса                                                                          0,37 кг
Габариты:                                                                              
1 ТЧЭ                                                      20×20×15 мм
интерфейсной платы                       100×50×10 мм
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НОГО НАУЧНЫХ ЗАДАЧ решается с помощью третьего советского искусственного спутника Земли. Среди них важное место занимает исследование условий полета в космосе, в частности ориентации спутника в пространстве. И это понятно. Ведь спутник, как только он отделится от ракеты-носителя, сразу же превращается в свободно летящее тело, которое может как угодно вращаться относительно своего центра инерции. 

Чтобы этого не произошло, оси ИСЗ следует ориентировать в каком-то определенном направлении. Но решение подобной задачи оказывается чрезвычайно сложным. Прежде чем рассказать о том, как можно ориентировать спутник и для чего нужна эта ориентация, мы кратко познакомим читателя с проблемой полета свободного тела.
СВОБОДНОЕ ТЕЛО В ПОЛЕТЕ

Свободным телом можно назвать такой предмет, который, образно выражаясь, может как угодно кувыркаться в пространстве и перемещаться вверх, вниз, вправо, влево, вперед и назад. Если же подойти к определению более точно, то это предмет любой формы, который под влиянием начальных или внешних возмущений может свободно перемещаться в пространстве и вращаться вокруг своих осей. 

Как же предотвратить эти вращения, как ориентировать свободное тело в пространстве? Для этого, естественно, надо прежде всего выбрать в пространстве соответствующие неподвижные ориентиры. Опираясь на них, можно отсчитывать, или, как говорят, определять, величину углового отклонения оси свободного тела относительно выбранного опорного тела. Подобными ориентирами могут быть, например, небесные светила: Солнце, Луна, яркие звезды, — а также Земля, земное магнитное поле и т. п. 

Угловая ориентация свободного тела в пространстве бывает полной и частичной. В первом случае предотвращается вращение свободного тела относительно всех трех его осей. Ориентация же его главной оси относительно какого-либо опорного тела в мировом пространстве называется частичной. Под главной осью свободного тела подразумевается прямая, проходящая через его центр инерции и направленная на опорное тело. 
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Свободное тело и его степени свободы: О — центр инерции; 1. 2, 3 — линейные перемещения тела вдоль осей ОZ, ОХ, ОУ; 4. 5, 6 — вращение тела вокруг жестко связанных с ним осей.


Читателю нетрудно представить себе свободно летящее тело. Им может быть снаряд после выхода его из канала ствола орудия; самолет или ракета, летящие с выключенным двигателем; искусственный спутник Земли после выхода его на орбиту или высотный контейнер (после отделения его от ракеты-носителя), запускаемый в верхние слои атмосферы для геофизических наблюдений. 

Как же происходит полет свободного тела? Если у тела нет начальной скорости и на него действует переменная сила сопротивления воздуха (или воды), то оно совершает свободное падение, направленное к центру Земли. Иначе говоря, такое падение обусловлено земным притяжением. 

Если же свободное тело падает с небольшой по сравнению с радиусом Земли высоты, то движение его под действием постоянной силы тяжести и переменной силы сопротивления воздуха будет происходить по вертикальной прямой, соединяющей начальное положение тела с центром Земли. 
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Полная ориентация свободного тела в пространстве: О — центр инерции свободного тела; ОХ, ОУ, OZ — оси свободного тела, жестко связанные с ним; ОТ — опорное тело; Л, В, С — маховые массы на осях свободного тела; Да, Дв, Дс — двигатели, приводящие в движение маховые массы; ОЕ — вертикаль, направленная к центру Земли; N — плоскость истинного горизонта в пространстве; ЦЗ — центр Земли.


В таких условиях как раз и находится сферический контейнер с приборами, забрасываемый геофизической ракетой в верхние слои атмосферы. В начале своего падения, в безвоздушном пространстве и затем при входе в плотные слои атмосферы он испытывает различное ускорение. 

Свободное тело может испытывать в полете различные возмущения или толчки, которые будут влиять на условия его передвижения. К числу их можно отнести начальные возмущения (угловые скорости), получаемые при отделении, например, сферического контейнера или искусственного спутника Земли от ракеты-носителя; внешние импульсные возмущения: удары метеоритов, вращающие моменты от трения корпуса спутника о более плотные слои атмосферы в перигее и другие. Только имея точные данные о таких возмущениях, то есть зная, с какой скоростью будет вращаться ИСЗ в пространстве под влиянием указанных причин, можно создать надежную и экономичную систему его ориентации. 

Полностью ориентированных спутников еще нет. Подобно маленькому ребенку, который еще только начинает подчинять движения своему желанию, наш спутник «учится ходить». Впервые в мире на третьем советском спутнике установлен магнитометр, измерительный датчик которого автоматически ориентируется, используя для этого влияние земного магнитного поля. Два других датчика позволяют определить положение корпуса спутника относительно земного поля и скорость вращения ИСЗ вокруг собственных осей. Эти весьма важные данные, которые до сих пор нельзя было получить, позволяют построить в любой плоскости ориентируемый спутник.
ДЛЯ ЧЕГО НУЖНА ОРИЕНТАЦИЯ ИСЗ?

Ответить на этот вопрос нетрудно, ибо угловая ориентация искусственных спутников Земли и геофизических контейнеров позволяет более полно и эффективно решить целый ряд научных и практических задач по исследованию Солнца, верхних слоев атмосферы, электрических полей, микрометеоритов, магнитного поля Земли. Ориентация необходима и для фотографирования земной поверхности, возвращения спутника на Землю, навигации морских судов, самолетов и будущих межпланетных кораблей. 

Известно, например, какое важное место среди этих проблем занимают исследования Солнца с помощью искусственного спутника Земли. Для решения такой задачи одна из осей ИСЗ должна быть постоянно ориентирована на Солнце. Например, при изучении рентгеновского участка солнечного спектра соответствующие приборы, размещенные па искусственном спутнике, должны быть постоянно ориентированы на Солнце в течение определенного времени с различной степенью точности. Если не ограничиваться получением некоторых интегральных характеристик этого излучения, а фотографировать весь солнечный спектр, то требуемая точность ориентировки ИСЗ на Солнце резко возрастает. Такая же высокая точность ориентировки приборов на Солнце нужна при фотографировании солнечной короны и зодиакального света. В этом случае следует дополнительно обеспечить отсутствие вращения научных приборов относительно ориентируемой па Солнце оси искусственного спутника Земли, иначе говоря, необходима полная ориентация спутника; одна его ось должна точно смотреть на Солнце, в то время как другая ось должна быть постоянно направлена к центру Земли. Если бы мы могли знать положение этой оси по отношению к земной поверхности, то появилась бы возможность с борта спутника фотографировать расположенные на нашей планете объекты, а также решать любые другие научные и практические задачи.

	

Частичная ориентация свободного тела в пространстве: О — центр инерции; 1 — свободное тело сферической формы (первый советский ИСЗ); 2 — свободное тело конической формы (второй и третий ИСЗ); ОТ — опорное тело в мировом пространстве; ОХ — ориентируемая ось: OZ — ось, перпендикулярная плоскости ХОУ.
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Таким образом, не только спутник, но и почти все установленные на нем приборы для научных наблюдений требуют для своей работы ориентировки в течение длительного времени относительно различных опорных тел, расположенных в мировом пространстве. Относится это и к солнечной батарее, которая для превращения солнечной энергии в электрическую должна быть ориентирована в направлении на Солнце во время движения искусственного спутника Земли. 
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Поворот свободного тела в пространстве с помощью реактивных сопел: О — центр инерции 1—2, 1' и 2' — реактивные микродвигатели, осуществляющие поворот свободного тела вокруг его оси OZ.


Как известно, источником энергии на ИСЗ и космических кораблях могут служить специальные малогабаритные аккумуляторы. Однако незначительная их емкость сильно ограничивает срок «активной жизни» спутника. Это подтвердил, в частности, опыт первых наших, а затем и американских ИСЗ. Поэтому уже на третьем спутнике в качестве источника питания начали применяться солнечные батареи, собранные из кремниевых фотоэлементов. Применение солнечных батарей, как известно, обеспечило рекордно длительную работу радиостанции «Маяк», установленной на борту третьего советского спутника. На третьем советском спутнике солнечные кремниевые батареи располагаются на его поверхности по окружности в носовой части и на съемном заднем днище корпуса спутника. Такое расположение батарей обеспечивает наиболее вероятное их облучение солнечными лучами при отсутствии общей ориентации корпуса спутника на Солнце.
В УСЛОВИЯХ НЕВЕСОМОСТИ И БЕЗВОЗДУШНОГО ПРОСТРАНСТВА

Когда самолет или ракета летят в атмосфере, то их положение в пространстве можно, как известно, изменить с помощью руля, элеронов или интерцепторов, которые управляются от автопилотов с применением гироскопических узлов и различных маятниковых приборов. 

В условиях же полета спутника такие приборы не будут действовать, так как аэродинамические рули в безвоздушном пространстве беспомощны, а приборы, действие которых основано на использовании маятникового эффекта (то есть силы тяжести), в условиях ' невесомости также бесполезны. Как же в таком случае быть? 

Ученым удалось найти способ изменения положения осей спутника относительно Земли, Солнца, Луны, звезд и т. п., и даже не один, а два! 
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Кинематическая схема системы ориентации свободного тела на светило: ФСС — фотоследящая система, формирующая управляющий сигнал; Ф1, Ф2, Ф3 и Ф4 — фотоэлементы фотоследящей системы; Д1 и Д2 — двигатели, управляемые от усилителя ФСС; М1 и М2 — маховые массы, вращаемые внутри свободного тела относительно его осей ОУ и OZ; S — светило (Солнце); Пр — четырехгранная призма, отбрасывающая часть света на какой-либо фотоэлемент при отклонении ориентируемой оси X от направления на светило; Об — объектив фоточувствительного блока.


Угловая ориентация ИC3 может быть осуществлена прежде всего с помощью маленьких реактивных двигателей, у которых газовые струи направлены в разные стороны по отношению к осям спутника. Подобный способ уже давно применяется, в частности, для стабилизации геофизической ракеты, летящей в стратосфере. 

Второй способ ориентации спутника осуществляется с помощью вращающихся маховиков или, как говорят специалисты, с помощью так называемых инерционных масс, располагаемых на осях спутника. Его предложил еще К. Э. Циолковский. Способ основан на одном из классических законов механики, открытых около двухсот лет тому назад Ньютоном. Это широко известный в механике «закон сохранения главного момента количества движения». 

Для ориентировки одной из трех осей спутника необходимо поместить в его корпусе на двух других осях по маховичку, которые будут вращаться двигателями относительно своих осей с определенными угловыми скоростями. Их вращение при этом должно быть направлено в сторону, обратную движению корпуса спутника, и в этом случае вращение ИСЗ вокруг двух его осей прекратится. Маховички, правда, будут продолжать вращаться внутри корпуса спутника с постоянной скоростью; величина ее будет тем больше, чем быстрее вначале вращался корпус спутника вокруг этих двух осей, то есть чем больше была его начальная угловая скорость. Маховички, согласно указанному закону, так сказать, «забирают» в себя ту угловую скорость, которую имел корпус спутника, например, при отделении его от ракеты-носителя. Если же ИСЗ не имел начальной скорости вращения, а его главная ось была лишь отклонена на какой-то угол от направления на ориентир, то после того как маховички «отработают» этот угол, они уже дальше вращаться не будут. 

Таким способом можно остановить в безвоздушном пространстве вращение корпуса спутника, если оно имеется, и повернуть ИСЗ на желаемый угол, то есть осуществить угловую его ориентацию относительно Земли, Солнца, магнитного поля Земли и т. п. 

Очевидно, что реальная система стабилизации спутников будет сочетать в себе два вышеуказанных способа. С одной стороны, может быть использована система реактивных сопел, способных устранять большие возмущающие моменты, то есть большие угловые скорости вращения ИСЗ вокруг его осей, а с другой стороны, инерционные массы, с помощью которых удастся осуществить весьма точную стабилизацию ИСЗ.
АВТОМАТЫ ОРИЕНТИРУЮТ СПУТНИК

Сигнал, который заставляет маховички (то есть стабилизирующие элементы ИСЗ) вращаться в определенную сторону с определенной скоростью, создается системой астроориентировки. Система астроориентировки состоит из сложного комплекса гироскопических и астрономических узлов. Подобные системы, называемые астронавигационными, применяются уже в ракетах, полет которых по определенному заданному курсу осуществляется при помощи различных ориентиров, например, небесных светил. За положением светил зорко наблюдают «глаза» ракеты — астрономические приборы. Стоит ракете под влиянием какой-либо причины сбиться с курса, как в тот же момент это отклонение с помощью электронных приборов автоматически вычисляется, и к механизмам, которые управляют рулями, поступает сигнал, заставляющий ракету возвратиться на прежний курс. Таким образом, ракета с астронавигационной системой управления сама прокладывает и рассчитывает свой курс, ориентируясь по заранее выбранным звездам. 
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	Четырехгранная пирамида, распределяющая луч света на фотоэлемент. При отклонении ориентируемой оси X от направления на светило луч света отражается от пирамиды, засвечивая фотоэлемент, который подает сигнал на усилитель, управляющий двигателем.


А как же спутник? Как и ракета, он должен сохранять строго определенное положение в полете, автоматически определять свое положение в пространстве и по отношению к географическим координатам Земли. Для этой цели будет служить сложная автоматическая фотоследящая система ориентации спутника за выбранными звездами-ориентирами. Оптическая ее часть предназначена автоматически следить за этими звездами, непрерывно определяя местоположение спутника относительно земных географических координат. С помощью этой системы будут вырабатываться также сигналы, управляющие вращением маховичков, а через них и поворотом корпуса спутника относительно жестко связанных с ним осей. 

	Схема устройства для стабилизации ИСЗ: система координат X, У, Z жестко связана с ИСЗ. Ось X непрерывно ориентируется по направлению на Солнце. Ось магниточувствительного элемента (ОМЧЭ) закрепляется параллельно оси Z. При отклонении оси У от плоскости, определяемой векторами S и Т на МЧЭ будет действовать проекция вектора Т на ось Z. В результате на выходе магниточувствительного элемента появится сигнал, который после усиления и преобразования подается на двигатель D, вращающий маховую массу М. Вращение последней обеспечивает поворот ИСЗ вокруг оси X до тех пор, пока ось У не установится в плоскости (S, Т).
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Блок-схема системы автоматического регулирования ориентации свободного тела на светило (Солнце).


Питание же электродвигателей, которые вращают маховички внутри корпуса спутника, поступает от солнечной или аккумуляторной батареи, в зависимости от того, падает ли в данном случае на него солнечный свет или он экранирован Землей. 

Регулируемой величиной в автоматической ориентации ИСЗ, например, на Солнце, является отклонение оси от направления на Солнце. Очевидно, что в качестве чувствительного к этому отклонению элемента можно взять фотоэлектрический элемент, который вырабатывает управляющий сигнал, пропорциональный этому отклонению. 

Для решения задачи ориентации спутника на Солнце, как было выше выяснено, надо осуществить вращение ИC3 вокруг двух его осей. 

Конструктивно эту задачу можно решить следующим образом. С помощью чувствительного блока фотоследящей системы определяется угол рассогласования ориентируемой оси с направлением на Солнце. При этом чувствительный блок вырабатывает управляющий сигнал, который усиливается и подается на стабилизирующие элементы (то есть маховички). Последние так изменяют момент количества движения системы, чтобы ориентируемая ось снова совпадала с направлением на Солнце. В качестве чувствительного блока системы ориентации в зависимости от выбранного типа ориентира может быть применен магниточувствительный датчик, или фотоэлектрический блок, или, наконец, гироскоп, который не нуждается в пространственном ориентире, ибо его ось всегда старается сохранить неизменным заданное относительно мирового пространства положение. Однако ось любого гироскопа вследствие трения со временем уходит от заданного направления. Кроме того, значительный вес, размеры и ограниченность запаса источников питания делают иногда нерентабельным его использование на ИСЗ. Правда, для временной ориентации гироскоп может быть применен и на спутнике, например, для удержания какой-либо оси спутника в направлении на Солнце или звезды при временной их потере в процессе работы фотоследящей системы. 

Что же касается магниточувствительного датчика, то, как известно, такой элемент уже используется для целей ориентации магнитометров на третьем советском спутнике. 

Самым перспективным является применение на ИСЗ фотоэлектрического элемента, так как, имея малые габариты и вес, что весьма существенно для условий спутника, он может обеспечить высокую точность ориентации. 

Как мы уже отмечали, на третьем ИСЗ установлен магнитометр, измерительный датчик которого автоматически ориентируется по направлению полного вектора земного магнитного поля. Два потенциометрических датчика, помещенных на узле ориентации, позволяют определить положение корпуса спутника относительно земного поля и скорость вращения ИСЗ вокруг собственных осей. 

Эти важные данные дают возможность оцепить начальные угловые скорости ИСЗ и, учитывая их, построить любой полностью ориентируемый спутник, а также решить проблему его возвращения на Землю. 

Угловая ориентация искусственных спутников Земли имеет, таким образом, большое значение для создания будущих более совершенных, возвращаемых на Землю спутников и межпланетных кораблей.

http://www.iae.nsk.su/~trofimov/seminars/ten.htm

Оценивание ориентации спутника относительно геоцентрической системы координат по изображениям, не привязанным к координатам местности
 
Тен Д.К. лаб.10

 

Наблюдение  поверхности Земли и приземного слоя атмосферы с космических летательных аппаратов (КЛА) под разными ракурсами позволяет не только восстанавливать трехмерную структуру наблюдаемых сцен, но и оценивать параметры их движения. Предполагается, что изображения сцены получаются одной движущейся камерой. В наиболее общей постановке задача состоит в  определении положения, ориентации и  оценивании трехмерных координат видимой поверхности сцены.

Для восстановления трехмерной структуры сцены по серии ее изображений, полученных при разных ракурсах съемки, достаточно установить соответствия между точками различных изображений, являющимися проекциями одной и той же точки сцены. Если такие соответствия установлены, может быть реконструирована не только структура сцены, но и геометрия съемки, т.е. положения и ориентация регистрирующей аппаратуры в моменты съемки. Однако в этом случае оценки параметров структуры и геометрии съемки будут получены в достаточно произвольной (зависящей от метода оценивания) системе координат. Это не позволяет связать результаты, полученные по различным сериям наблюдений. При космическом мониторинге  все результаты должны быть приведены к единой системе координат, что обеспечивается, например, априорной привязкой регистрирующей аппаратуры к этой системе координат. В космических измерениях привязка осуществляется по независимым измерениям, выполняемым на КЛА с помощью аппаратуры GPS (Global Positioning System). Аппаратура GPS позволяет определять трехмерные координаты КЛА в геоцентрической неинерциальной системе координат с весьма высокой точностью.Результатом ошибок угловых измерений являются ошибки в трехмерных координатах восстанавливаемых сцен, достигающие значений в сотни метров, что не всегда приемлемо. Лучшие результаты могут быть получены при оценивании ориентации регистрирующей аппаратуры по опорным наземным объектам [1], но такие измерения могут быть выполнены только при пролете КЛА над специально аттестованными участками земной поверхности. В связи с этим возникает вопрос о  возможности самокалибровки аппаратуры наблюдения по изображениям, не привязанным к координатам местности. В качестве опорных координат при этом предполагается использовать координаты КЛА, полученные аппаратурой GPS.  

За последнее десятилетие предложено множество способов восстановления структуры сцены и параметров движения регистрирующей камеры по последовательности изображений, базирующихся на подходах, изложенных в [2-4]. Отличаясь различными требованиями к вычислительным ресурсам и точностью получаемых оценок, все они дают результаты, вполне пригодные для робототехнических приложений. Однако ни один из известных способов не исследован на возможность его применения к задачам космического мониторинга, требующим чрезвычайно высокой точности оценок. Одно из направлений данной работы заключалось в исследования точности оценивания трехмерных координат сцены и ориентации аппаратуры наблюдения в условиях, имитирующих космическую съемку околоземного пространства. 

Один из способов, получивший название bundle adjustment (BA) основан на одновременном оценивании параметров структуры и движения посредством минимизации некоторого стоимостного функционала. Особый интерес представляет применение этого способа в случае, когда функционал строится на основе метода максимального правдоподобия (ММП) [5], гарантирующего получение статистически оптимальных оценок при достаточно общих условиях. Однако этот способ требует значительных вычислительных затрат, поскольку состоит в итерационном решении системы нелинейных уравнений, зависящей от большого числа неизвестных (в рассматриваемом ниже случае число неизвестных равно 3*(P+F), где P и F- количество сопряженных точек и количество кадров соответственно). 

Возможен и другой подход к решению данной задачи, связанный с использованием сингулярного разложения (SVD) матрицы измерений, составленной из набора координат сопряженных точек. В результате такого разложения [6] матрица измерений представима в виде произведения двух матриц – матрицы структуры сцены и матрицы движения регистрирующей камеры. В случае когда размеры сцены существенно меньше, чем расстояние от камеры до сцены обычно используемая перспективная модель камеры может быть заменена слабоперспективной [7]. Достоинством этого метода считается относительно никая вычислительная сложность. Наиболее трудоемкая операция – SVD матрицы размера 2FxP выполняется значительно быстрее, чем обращение матрицы размера (3F+3P)x(3F+3P) в предыдущем случае.

В силу нелинейности задачи не удается получить аналитические выражения, характеризующие ошибки оценивания структуры и движения камеры. Поэтому в данной работе точность оценивания характеризуется среднеквадратическими ошибкам оценок, которые вычисляются путем моделирования съемки синтезированной сцены при различных реализациях шума в координатах изображений наблюдаемых точек. 

По проведенным экспериментам можно сделать вывод, что вцелом точность оценивания структуры и параметров движения камеры методом факторизации незначительно хуже чем, методом BA, однако высокая скорость вычисления позволяет сократить время обработки  на 2-3 порядка. Были выявлены следующие зависимости свойственные оцениванию ошибок данным методом:

- Высота рельефа линейно влияет на ошибки оценивания геометрии съемки. Это накладывает ограничение на использование данного метода, т.к. в случае плоского рельефа ранг матрицы измерений становится равным двум и задача вырождается.

- Увеличения количества кадров наиболее значительно понижает ошибки восстановления структуры сцены, в то время как увеличение количества сопряженных точек более существенно понижает ошибки оценивания геометрии съемки.

- К изменению длины используемого участка орбиты и угла зрения камеры метод оказался менее чувствительным, чем ВА.
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Cистемы ориентации навигационных спутников

Описываются системы ориентации спутников «Глонасс», разработанных НПО ПМ. Рассматриваются технические характеристики систем и оборудования и их эволюция. В заключении приведены принципы построения перспективной системы ориентации «Глонасс-К».

Задачи, решаемые системой ориентации и стабилизации.

Выбор принципов ориентации КА, исходя из обеспечения решения заданных задач, простоты конструкции КА и СОС, минимизации массы КА и СОС.

Ориентация КА должна осуществляться следующим образом: ось OX ориентируется по местной вертикали, ось OY ориентируется в плоскости СОЗ. Панели БС имеют одну степень свободы, угол разворота нормали к поверхности БС относительно оси OY составляют от минус 90° до плюс 90°.

Приборный состав СОС КА «Глонасс» выбран с учётом решаемых задач и принципов ориентации:

· прибор ориентации на Землю с круговым сканированием, 3 шт.; 

· прибор ориентации на Солнце с релейной выходной характеристикой (устанавливаются на панелях БС), 2 шт.; 

· солнечный прибор для ориентации по каналу рыскания при проведении коррекции орбиты, 2 шт.; 

· трехканальный блок измерения угловых скоростей, 1 шт.; 

· магнитометр, 2 шт.; 

· датчик наличия Земли для контроля ориентации, 2 шт.; 

· три управляющих двигателя маховика, 1 комплект; 

· привод солнечных батарей, 2 шт.; 

· электромагнитное устройство, 2 шт.; 

· блок управления СОС; 

· двигатель-маховик для работы в режиме обеспечения живучести, 1 шт.; 

· двигатели ориентации, входящие в состав системы коррекции. 

СОС работает в следующих режимах:

· успокоения (РУ); 

· начальной ориентации на Солнце (РНСО); 

· начальной ориентации на Землю (РНОЗ); 

· ориентации на Землю (РОЗ); 

· ориентации при проведении коррекции орбиты (РПК); 

· обеспечения живучести (РАСО). 

Краткое описание работы СОС в режимах.

Приводятся результаты испытаний СОС во всех режимах ориентации. Рассматривается вопрос возникновения непрогнозируемых погрешностей ориентации. Проводится оценка непрогнозируемых погрешностей ориентации.

Состав СОС КА «Глонасс–М»:

· прибор ориентации на Землю с круговым сканированием, 3 шт.; 

· прибор ориентации на Солнце (установлен на корпусе), 3 шт.; 

· одноканальный блок измерения угловых скоростей, 3 шт.; 

· 3 управляющих двигателя-маховика, 1 комплект; 

· привод солнечных батарей, 2 шт.; 

· электромагнитное устройство, 2 шт.; 

· прибор ориентации на Солнце для автономной ориентации; 

· двигатели ориентации, входящие в состав системы коррекции. 

Рассматривается отличие приборного состава СОС КА «Глонасс–М» и «Глонасс». Рассматриваются отличия в режимах работы СОС КА «Глонасс–М» и «Глонасс»:

· в штатном режиме по каналу рыскания; 

· в штатном режиме при прохождении малых (больших) углов СОЗ; 

· в режиме ориентации при проведении коррекции орбиты; 

· в режиме обеспечении живучести. 

Приводятся результаты натурных испытаний СОС КА «Глонасс–М».

Ставятся задачи для СОС при проектировании КА «Глонасс–К».

Состав СОС КА «Глонасс–К»:

· двухкоординатный прибор ориентации на Землю секущего типа, 3 шт.; 

· прибор ориентации на Солнце, 3 шт.; 

· прибор ориентации на Солнце для работы в режиме обеспечении живучести, 1 шт.; 

· малогабаритный трехканальный блок измерения угловых скоростей, 1 шт.; 

· управляющих двигателя-маховика, 1 комплект; 

· привод солнечных батарей с 2 блоками механики, 1 комплект; 

· электромагнитное устройство, 2 шт.; 

· двигатели ориентации, входящие в состав системы коррекции. 

Задачи по повышению точностных характеристик СОС при проектировании СОС КА «Глонасс–К».

G.P.Titov, Y.A.Tentilov.
FSUE “Academician M.F.Reshetnev NPO Prikladnoi Mekhaniki”, Zheleznogorsk, Krasnoyarsk regionб Russia
Attitude control subsystems of navigation satellites

This annotation describes following attitude control subsystems of navigation satellites GLONASS designed by NPO PM. Also evolution of technical performances of subsystem and equipment is described. Main principles of GLONASS-K attitude control subsystems are shown in conclusion.
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Определение ориентации спутника ТНС-0 №2
Целью работы является разработка и программная реализация алгоритмов определения ориентации для спутника ТНС-0 №2. Выбор алгоритмов и способа их реализации определяется техническими особенностями спутника – набором датчиков и бортовым компьютером. На аппарате предполагается наличие магнитометра и системы фотодиодов, позволяющих определить направление на Солнце. Таким образом, ставится задача определения ориентации по знанию двух векторов, направления на Солнце и геомагнитного поля, в двух системах координат – связанной со спутником (ССК) и системе, относительно которой определяется положение аппарата. В качестве последней выбрана система, связанная с Землей. Такой выбор продиктован простотой кинематических уравнений движения относительно системы, принимаемой инерциальной (ИСК). В силу особенностей бортового компьютера для реализации алгоритмов выбран язык программирования ANSI C. Также принято решение разделить программное обеспечение, разрабатываемое для бортового компьютера и наземного использования. Это позволяет значительно сократить процессорное время бортового компьютера при небольшой потере точности и производить более точный расчет с использованием наземных средств.

Для определения ориентации аппарата выбраны два алгоритма. Первый - алгоритм TRIAD, реализован на борту. Основа алгоритма – комбинирование измерений для определения матрицы направляющих косинусов 
[image: image10.wmf]A

. Поскольку система уравнения для вычисления матрицы 
[image: image11.wmf]A

 переопределена, необходимо составить систему уравнений, позволяющую по имеющимся данным ее однозначно определить. Это достигается путем создания одной матрицы измерений для каждой системы координат, столбцы которой ортонормированны. Для ССК конструируется следующая матрица: 
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Здесь 
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 и 
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 - два вектора, известные в ССК, в данном случае – направление на Солнце и направление геомагнитного поля. Аналогично вычисляется матрица 
[image: image15.wmf]s

 для измерений в ОСК. Далее матрица 
[image: image16.wmf]A

 определяется как 
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. Недостатком алгоритма является потеря части информации, содержащейся во втором векторе и невозможность использования его в случае, если векторы в одной из пар почти коллинеарны.

В силу наличия шумов измерений векторов и неточностей расчета дополнительных параметров, вызванных применением упрощенных алгоритмов на борту, необходимо применение алгоритма, позволяющего уточнить полученную информацию. С этой целью выбран фильтр Калмана [1,2]. 

Необходимо применение нескольких вспомогательных алгоритмов. К ним относятся алгоритм определения положения аппарата на орбите, расчет геомагнитного поля и направления на Солнце в ИСК, а также моделирование альбедо Земли. Для расчета положения аппарата на орбите используется набор двустрочных элементов [3]. Вместе с тем, в силу сложности модели движения, использующей этот набор элементов орбиты, применяется приближенный способ расчета положения. Метод заключается в принятии постоянными параметров орбиты, определяющих ее форму и положение, в течение некоторого времени, и решении уравнения Кеплера. Полученное таким образом положение аппарата на орбите позволяет определить геомагнитное поле в этой точке с использованием модели IGRF [3]. Заранее создается таблица, аппроксимирующая значения геомагнитного поля на орбите спутника для сокращения времени расчетов на борту. Расчет направления на Солнце производится на борту в каждый момент времени с применением алгоритмов, описанных в [3]. Но поскольку на аппарате установлены фотодиоды, реагирующие не только на Солнечное излучение, но и на свет, отраженный от поверхности Земли, необходимо создание модели альбедо. Создание такой модели описано в [4]. Основными изменяемыми параметрами модели являются шаги деления поверхности Земли по долготе и широте. В пределах каждого элемента, полученного таким делением, отражательная способность поверхности принимается постоянной. Сложение всех сигналов, пришедших от каждого элемента на приемник фотодиода, и дает эффект альбедо. За счет изменения шага деления можно изменять сложность и точность модели. Для реализации модели на борту может быть предпочтительно разделить поверхность на несколько поясов по широтам, тогда как при наземных расчетах возможно значительное уменьшение шагов деления в целях уточнения модели. 
Работа выполнена при поддержке гранта РФФИ N 06-01-00389 и N 07-01-92001.
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	Что такое GPS?
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Моделирование давления фотонов: ключ к высокоточному определению орбит GPS спутников
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Одна из фундаментальных составляющих Системы Глобального Позиционирования (GPS) – вычисление точных орбит каждого спутника созвездия. Как правило, параметры, используемые для вычисления орбит, нестабильны и требуют постоянного уточнения. Опираясь на измерения дальности и моделирования сил, а также прогнозируя их изменения, мы способны вычислить фактические орбиты спутников.

Предполагается, что фотоны не имеют массы, однако, это не означает, что они не оказывают влияния на орбиты спутников. Под давлением солнечной радиации часто понимают воздействие солнечных фотонов и связанных с ними эффектов анизотропного обратного теплового излучения. Их величины незначительно малы, однако они вносят достаточно сильные возмущения в орбиты GPS спутников. Прогноз движения GPS спутников базируется на моделировании такого рода эффектов; а точность предсказания орбит опирается на целую систему определения местоположения, скорости и ряда других параметров. 

Спутники GPS находятся в условиях жёсткой, наполненной радиацией, окружающей средой на высоте свыше 20000 км над поверхностью Земли. На спутники воздействуют различные силы. В табл. 1 приведен их список, расположенный в сторону уменьшения их важности, с приблизительной оценкой вызываемого ими ускорения. 

Таблица 1
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Сила
	Ускорение (м/сек2)

	Земная гравитация (смоделированная как точечная масса)
	6.1 х 10-1

	Лунная гравитация
	3.9 х 10-6

	Солнечная гравитация
	1.0 х 10-6

	Суммирующий эффект гравитационных полей Земли, коэффициенты от 2.1 до 4.4
	2.2 х 10-7

	Давление солнечной радиации
	7.2 х 10-6

	Суммирующий эффект гравитационных полей Земли, коэффициенты от 5.0 до 8.8
	5.9 х 10-5

	Альбедо (отражение от Земли)
	1.5 х 10-5

	Обратное тепловое излучение
	1.4 х 10-4

	Приливные силы от восхода Луны
	1.3 х 10-4

	Приливные силы от восхода Солнца
	4.5 х 10-10

	Гравитация Венеры
	1.1 х 10-10


Существует также множество других сил, таких как эффект сопротивления среды, но они настолько малы, что их можно не учитывать.

В то время как гравитационные силы хорошо изучены, следующие силы представляются более проблемными (см. рис. 1): 

· Давление солнечной радиации (SRP) - сила, вызываемая воздействием электромагнитного излучения Солнца на космический аппарат.

· Обратное тепловое рассеивание (TRR) - сила, вызванная анизотропным тепловым излучением космического аппарата.

· Альбедо – параметр, характеризующий электромагнитное излучение, отраженное Землей и дополняемое тепловым излучением от Земли.

Рисунок 1: Возмущения в орбиту GPS спутника вносятся как воздействием фотонов солнечной радиации, так и солнечным светом, отраженным от Земли и отраженными от спутника фотонами вследствие теплового рассеивания.
Несмотря на маленькую величину, все эти силы могут вносить существенные изменения в орбиту космического аппарата. 

Насколько велики силы излучения?

Возьмите 100 грамм какого-нибудь вещества. Сила, действующая на вашу руку, равна примерно одному Ньютону на уровне моря. Разделите её пополам. Далее, разделите силу в один Ньютон на 10000 и попытайтесь оценить её действие. Эта величина силы первого порядка, вследствие которой SRP действует на космический аппарат массой порядка 1500 килограмм. А теперь уменьшите эту силу ещё в сто раз (одна миллионная Ньютона!) и вы получите величину силы, которую надо смоделировать, чтобы точно определить параметры орбиты. Она эквивалента силе двух грамм вещества, действующих на вашу руку. Это уровень на котором влияние обратного теплового излучение, SRP и альбедо становятся значащими.

Полное моделирование воздействующих сил применяется в трёх аспектах: разработка, эксплуатация и научные исследования. На этапе разработки необходимо понять, как изменения в конструкции космического аппарата (такие, например, как размер солнечных батарей, материал корпуса) влияют на изменение орбиты. Поскольку системы разрабатываются для обеспечения глобального покрытия, необходимо прогнозировать изменение орбит в течение нескольких лет. Кроме того, постепенное снижение высоты орбиты требует применения двигателей малой тяги для возвращения на расчетную орбиту. Поскольку космический аппарат может нести ограниченный запас топлива, следовательно, оптимизация стоимости запуска спутника (напрямую зависящей от его массы) и массы топлива, загружаемого при запуске, требует чёткого понимания того, как его орбита будет эволюционировать со временем. Чем лучше мы поймем все физические факторы, воздействующие на траекторию полета спутника, тем лучше мы сможем спрогнозировать положение его орбиты. В зависимости от передаваемых эфемерид, специалисты Центра Управления Полетами рассчитывают значения ряда параметров для каждого спутника, используя данные SRP. Все задачи, в которых используется GPS в реальном времени, существенным образом зависят от точности прогнозирования орбиты. Даже в системах типа WAAS, дополняющих космические системы, моделирование SRP имеет большое значение.

В научных исследованиях используется режим постобработки спутниковых сигналов для измерения таких геодинамических явлений как движение тектонических плит или развитие полостей вулканической магмы. Подобные сверхвысокоточные GPS приложения требуют точности определения координат с миллиметровой точностью при длинах базовых линий от 100 до 1000 километров. При этом требуются колоссальные усилия для улучшения точности орбит GPS путем улучшения точности моделирования всех воздействующих на спутники сил.

Пути решения

Данные и параметры
Итак, нам необходимо построить модель сил, воздействующих на орбиту. Необходимо учитывать следующие параметры при построении модели: 

· Оптические параметры космического аппарата

· Плотность солнечного облучения – величина солнечного электромагнитного излучения (в Ваттах), проходящего через один квадратный метр на расстоянии одной астрономической единицы (расстояние примерно равное большой полуоси орбиты Земли) от Солнца.

· Ориентация космического аппарата. Это влияет на освещение космического аппарата Солнцем, определяя, какие его части нагреваются, а какие охлаждаются.

· Конструкция космического аппарата – размеры и форма конструкции. Также учитываются движущиеся и неподвижные части конструкции.

· Материал поверхности – оценивается коэффициент отражения каждого элемента конструкции космического аппарата.

· Теплопроводность и эмиссионная способность элементов конструкции.

Плотность солнечного облучения. Полная плотность солнечного облучения (TSI) измеряется напрямую датчиками спутников SOHO (Солнечная и Гелиосферическая Обсерватория) или ERBS (Спутники радиационного баланса Земли). Известно, что плотность солнечного облучения является функцией солнечных циклов, (солнечный цикл длится около 11 лет) и изменяется в пределах 1.7 Ватт на квадратный метр при среднем значении 1369 Ватт на квадратный метр. Эти изменения вносят незначительные (примерно 0.1% за весь солнечный цикл) изменения в значения SRP, вычисленные с помощью TSI.

Ориентация космического аппарата. При моделировании ориентации космического аппарата используются два положения. Во-первых, антенна спутника направлена к центру земли, чтобы обеспечить равномерное покрытие GPS сигналами всей видимой полусферы. Во-вторых, солнечные панели ориентированы по направлению к Солнцу. Связанная с корпусом спутника система координат BFS, основывается на моментальном геоцентрическом радиус-векторе центра масс спутника:

Допустим что:

r = инерционный радиус-вектор центра масс спутника к центру Земли (ECI) в момент времени t;

s = радиус-вектор ECI на Солнце в момент времени t;

p = вектор от космического аппарата (или зонда) к Солнцу.

Тогда, p = s – r.

Ось Z спутника, Zsc – точки вдоль r, отсюда:
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Ось Y спутника, Ysc – точки перпендикулярные одновременно Zsc и p, отсюда:
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Ось X спутника, Xsc – ортогональна двум другим осям, завершая правую систему координат.

Итак, представленная в виде геоцентрических радиус-векторов спутника и Солнца, эта методика описывает систему осей космического аппарата BFS в компонентах векторов ECI.

Исходя из этих допущений, плоскость BFS X-Z номинально включает в себя солнце и плоскость симметрии космического аппарата (см. рис. 2).
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Рисунок 2. Иллюстрация системы BFS
В результате алгоритм управления ориентацией аппарата располагает его к Солнцу, реализуя функцию угла “Земля-зонд-Солнце”. Этот угол между осью Z BFC (направленной к Земле) и вектором “зонд-Солнце” (см. рис. 3). Некоторые модели SRP используют угол EPS как независимую переменную для вычисления воздействующих сил.
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Рисунок 3: Угол “Земля-зонд-Солнце” (EPS) – это угол
между видимыми со спутника направлениями на Солнце и Землю.
Вероятная проблема, с которой мы можем столкнуться основывается на номинальном алгоритме ориентации, не дающим нам оценку реальной ориентации спутника. Хотя и возможно оценить изменение ориентации в процессе определения положения орбиты, на практике очень трудно декоррелировать прочие аномалии. Непредсказуемые изменения ориентации могут вызвать так называемые Y-биения. Наиболее предсказуемое, медленно меняющееся рысканье, также может вызвать изменение ориентации, хотя и в незначительных пределах (такое рысканье возможно только у спутников Block II и Block IIA).

Оптические свойства и материал корпуса.

Взаимодействие солнечной радиации на космический аппарат может быть смоделировано с помощью коэффициентов, описывающих поглощение излучения. Они могут быть выражены различными способами; часто используют понятие коэффициента отражения. В случае если известен тип материала корпуса, этот коэффициент может быть измерен стандартным способом. После нахождения в космическом пространстве оптические параметры материала могут слегка измениться, стремясь к более рассеянному отражению, так как поверхность становится изрытой галактическими космическими лучами. 

Терминология

Отражательная способность – отношение уровня падающего на объект излучения к отраженному излучению; отраженное излучение делится на рассеянную и лучевую компоненты.

Зеркальное отражение - отношение уровня падающего на объект излучения к отраженной лучевой компоненте излучения. Появление лучевой компоненты подразумевает хорошую отражательную способность поверхности.

Отраженное от космического аппарата излучение делится на рассеянную и лучевую компоненты. Если панели солнечных батарей не ориентированы строго ортогонально к потоку фотонов, вдоль оси Y космического аппарата формируется аномальная сила рыскания.




Описание параметров космического аппарата

В рамках связанной с корпусом спутника системы координат BFS, Земля постоянно находится на оси Z, а Солнце восходит и заходит по плоскости Z-Y. Во время затмений, когда угол EPS изменяется от практически нуля до 180 градусов, это движение Солнца всегда менее 180 градусов на любой орбите. Единственное движение космического аппарата в системе BFS – это вращение солнечных батарей в попытке отследить движение Солнца. В этом случае, имеет смысл моделирование изменений эффекта NCF в рамках системы BFS. Конструкция космического аппарата должна также быть описана в координатах системы BFS. 

Значения SRP могут быть смоделированы априори вдоль осей Z и X, в случае если могут быть вычислены элементы конструкции космического аппарата видимые с Солнца. Однако здесь может возникнуть затруднение с определением элементов конструкции, затеняющих друг друга. Аналогично, и эффект альбедо зависит от профиля космического аппарата видимого с Земли вдоль оси Z.

Тепловые свойства. Моделирование теплового состояния спутника требует знаний параметров удельной теплопроводности и эмиссии материалов спутника. Теплопроводность – процесс передачи тепла с помощью молекулярного движения. Удельная теплопроводность материала показывает, насколько хорошо передается тепловая энергия. Она зависит от химического состава, физической структуры, состояния материала и температуры (спутники на орбите подвергаются перепадам температуры в диапазоне 130К – 350К). 

Излучательная способность корпуса – это отношение величины излучения эмитируемым поверхностью и излучения эмитируемым абсолютно черным телом (абсолютно черно тело поглощает все падающее излучение, его отражающая способность равна нулю). Эти коэффициенты можно измерить экспериментально, и затем использовать при разработке и изготовлении космических аппаратов. Эти значения принимаются в качестве постоянных величин, т. к. изменяются незначительно с течением времени. Ориентация GPS спутника изменяется медленно, следовательно, на орбите он нагревается неравномерно. Вследствие сложности конструкции реального спутника его некоторые элементы могут быть затенены другими. В результате неравномерного распределения температуры и вследствие того, что излучаемая энергия напрямую зависит от температуры, мы получаем анизотропную эмиссию излучения.

Любая нагретая поверхность, способная излучать, теряет энергию в виде фотонов. Эта потеря энергии вызывает реактивную силу, которая должна быть интегрирована по всей поверхности для вычисления суммарной силы. Для этого необходимо знать температуру каждой точки поверхности.
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Рисунок 4: В определенное время года GPS спутники находятся в тени Земли на короткий период времени на каждой орбите. В течение затмения Земля частично (когда спутник находится в полутени) или полностью (когда он в тени) блокирует попадание солнечных фотонов в спутник.
Периоды затмений

Во время периодов затмений, спутники на каждой из 12-ти часовых орбит за короткий промежуток времени (до 1 часа) проходят через тень Земли. Теневая область делится на две части: тень и полутень (см. рис. 4). Период затмений для каждой орбитальной плоскости лежит между четырьмя и восьмью неделями и повторяется дважды в год.

Когда спутники проходят зону полутени происходит две вещи. Во-первых, величина SRP значительно убывает. При этом сила TPR продолжает действовать т.к. температура корпуса спутника убывает экспоненциально. Во-вторых, датчики направления на Солнце системы ориентации (ACS) теряют направление на Солнце. До 1994 года это вызывало сильное хаотичное рыскание космического аппарата вдоль оси Z. Для того чтобы сделать это движение более предсказуемым, мониторинг и управление GPS спутниками стал осуществляться центром управления системой NAVSTAR. Всякий раз, когда спутник выходил из зоны тени, он начинал возвращение к первоначальной ориентации еще раз. Этот маневр, названный “полуночный разворот”, занимает от нуля до сорока минут, в зависимости от ориентации спутника в начале маневра. Вообще данная операция весьма сложна, поскольку ориентация спутника непредсказуема. Обычно даже применяя режим постобработки орбит, используя станции слежения IGS, орбитальные прецессии спутников в период затмения довольно велики. Эта проблема отражается в значительной неопределенности решения GPS задач.

Методы моделирования

На сегодняшний момент большинство моделей используют при расчетах орбит спутников параметр давления солнечной радиации. Для вычисления моделей SRP используются три метода: 

· Аналитические методы

· Аналитические методы с эмпирическим дополнительным масштабированием

· Эмпирические методы

Чисто аналитические методы моделирования основываются из расчетов номинального положения и оптических характеристиках спутника. Первые аналитические модели GPS (ROCK серия) основывались на приближении, что структура спутника достаточно проста. Последующие версии моделей ROCK уже использовали параметры теплового рассеивания. Модель ROCK42 была выбрана Международной Службой Вращения Земли в 1996 в качестве стандарта. 

При определении параметров орбит в режиме постобработки, эмпирическое масштабирование может быть определена как часть переопределенного глобального сетевого анализа. Эти приближения в основном характеризуются методами, разработанными Центром Орбитального Слежения и Лабораторией Реактивного Движения. Такие методы, как правило, начинаются с ROCK моделей для вычисления коррекционных параметров с целью устранения недостатков априорной аналитической модели. Хотя эти методы и приводят к весьма точному прогнозу орбит, они неприемлемы для научных исследований, поскольку эмпирические коэффициенты имеют тенденцию поглощать любые не моделируемые силы, влияющие на орбиту. К числу последних, можно отнести, например, изменение массы спутника после расходования части топлива для коррекции орбиты. Соответственно вариации эмпирических терминов не позволяют нам правильно понять физические механизмы, влияющие на определение истинной траектории.

В итоге чисто эмпирические подходы методы моделирования практически не используются. Эти методы включают набор параметров не имеющих точного физического описания, и они поглощают эффект влияния любых не моделируемых сил.

Метод массива точек

Моделирование сил, воздействующих на реальный космический аппарат достаточно сложный процесс, вследствие сложностей его конструкции. Основная проблема заключается в том, что мы должны рассчитать изменение профиля космического аппарата при его движении по орбите и оценить влияние солнечного излучения на каждый элемент конструкции. 

Метод, который мы решили применить для разрешения данной проблемы, моделирует поток электромагнитного излучения от Солнца с помощью массива точек (см. рис. 5).
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Рис. 5. Симуляция эффекта воздействия солнечных фотонов на космический аппарат массивом точек, развернутым вокруг компьютерной модели GPS спутника.
Массив точек разворачивается вокруг компьютерной модели космического аппарата, использующей систему координат BFS в соответствии с алгоритмом управления ориентацией космического аппарата. Это позволяет моделировать эффект изменения геометрии EPS системы и вычислять положение любой части космического аппарата, меняющей свою ориентацию в этой системе как функцию координат Солнца. Взаимодействие потока фотонов с космическим аппаратом вычисляется путем проецирования массива точек на модель этого аппарата при разной геометрии EPS. 

Результатом такого моделирования являются наборы точечных данных, показывающих ускорение космического аппарата вследствие влияния SRP вдоль осей X и Z как функции угла EPS. SRP модель формируется с помощью серии Фурье, используя угол EPS в качестве независимой величины. Изменение в плотности солнечного излучения моделируется с помощью установки номинального значения для одной астрономической единицы и последующим масштабированием данной величины в зависимости от реального расстояния до Солнца в любой точке орбиты.

Располагая информацией о форме космического аппарата и его ориентации, метод массива точек применяется для вычисления мощности дозы облучения падающей на каждый элемент, а имея значения удельной теплопроводности и эмиссии, выполнить конечный анализ элементов (FEA) для определения температуры в каждой точке. Принцип FEA анализа основывается на предположение, что аппроксимированное решение каждой комплексной проблемы может быть достигнуто ее разбиением на более мелкие и управляемые (конечные) элементы. Использование же конечных элементов позволяет свести решение сложных частно-дифференциальных уравнений, описывающих механизм теплопроводности, к решению набора линейных уравнений, которые легко могут быть решены с помощью стандартных методов матричной алгебры. Применяя FEA анализ для определения температуры каждого элемента конструкции спутника, мы можем вычислить силу, возникающую вследствие влияния эффекта собственного теплового излучения.

Также, метод массива точек может быть использован и для моделирования эффекта альбедо, хотя изменение потока излучения от Земли значительно менее предсказуемо по сравнению с солнечным, вследствие действия эффекта облачного покрытия.

Как ошибка определения орбит влияет на точность определения координат?

При абсолютном методе определения координат, при использовании данных только одного приемника, ошибка определения координат будет такого же порядка, что и точность определения параметров орбиты. 

Рассмотрим относительный метод GPS наблюдений. Пусть S – расстояние между точками, S – допустимая ошибка, r – расстояние до спутника, тогда r – допустимая ошибка определения орбиты.
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Например, если требуется получить ошибку определения базовой линии не более 20 мм при ее длине в 100 км, необходимая точность определения параметров орбиты составит 4 метра.

Всесторонние исследования

В задачах, использующих режим постобработки, благодаря наличию достаточного количества следящих станций в сети (таких как станции IGS), величина SRP может быть рассчитана эмпирическими методами. Однако если количество следящих станций уменьшается, простое применение эмпирических методов для вычисления нового созвездия не решает проблему, что было продемонстрировано в ходе международного эксперимента в системе ГЛОНАСС в 1998 году (IGEX98). 

Для решения задач прогнозирования орбитальной траектории спутников, применение аналитической модели становится еще более важным. Работающие системы отслеживаются относительно небольшим числом наземных станций и следовательно, число измерений используемых для прогнозирования орбит соответственно мало. Чем более точно априорное SRP моделирование, тем точнее прогнозирование орбитальной траектории, что соответственно улучшает точность системы в режимах реального времени.

Это ни в коей мере не уменьшает роли эмпирических методов в определении орбит. Сочетание аналитической модели, базирующейся на всех доступных данных о конструкции и ориентации космического аппарата, и набора эмпирических параметров приводит к высокоточному вычислению параметров орбит. Тем не менее, преимущество использования хорошей априорной аналитической модели состоит в том, что она расширяет наши возможности понимания работы системы и помогает спрогнозировать ее работу в любой момент срока эксплуатации. Это в свою очередь позволяет повысить точность прогнозирования параметров орбит, одновременно уменьшая количество следящих станций, необходимых для эксплуатации системы.

Увеличение точности определения параметров орбит дает возможность точного определения других физических параметров, таких как, например тропосферная задержка прохождения сигнала. Эти параметры чрезвычайно важны в таких приложениях, как создание виртуальных сетей RTK и интерференционных радаров с синтезированной апертурой.

Заключение

Давление солнечной радиации, обратное тепловое излучение и альбедо – силы, незначительные по величине, однако оказывающие сильный возмущающий эффект на орбиты GPS спутников. Моделирование этих сил наиболее важно на этапах разработки системы, ее эксплуатации и проведения научных исследований.

Несмотря на то, что большинство предыдущих работ фокусировались на эмпирических методах, требующих большего количества станций слежения, новейшие высокоточные аналитические технологии дают возможность моделирования эффекта воздействия неконсервативных сил. Использование подобных методов позволяет уменьшать число станций слежения, необходимых для эксплуатации системы (следовательно, снижать ее стоимость) и увеличивать “время действия” спрогнозированных орбит.
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Алгоритм активного управления ориентацией малого спутника с помощью токовых катушек
Ставится задача обеспечения ориентации малого спутника вдоль вектора напряженности геомагнитного поля с помощью токовых катушек.

К системам ориентации малых спутников предъявляются особые требования: система не должна расходовать рабочее тело, в связи с малыми размерами и массой самого аппарата масса системы должна быть минимальной. Выгодно использовать магнитные системы управления. Такие системы конструктивно просты и надежны. Возможность достаточно просто создавать на спутнике магнитное поле и управлять этим полем привела к разработке разнообразных систем и алгоритмов, использующих магнитные моменты для управления угловым движением аппарата и создающих демпфирующие моменты для уменьшения энергии вращательного движения [1]. В случае отсутствия требований высокой точности ориентации возможно использование пассивных систем, в том числе, систем с гистерезисным демпфером [2,3].
С 2003г. РНИИ КП проводится разработка серии технологических наноспутников ТНС-0, предназначенных для ускоренной летной отработки новых технологий и бортовых подсистем малых аппаратов.

В работе рассматривается алгоритм активного управления, имитирующий поведение гистерезисного демпфера. Такой алгоритм может быть использован при решении задач ориентации малых спутников, в том числе наноспутников серии ТНС-0.
Спутник считаем динамически осесимметричным твердым телом. Ось симметрии ориентируется по магнитному полю. Вводится система координат 
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, связанная со спутником. Начало координат точка 
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 - центра масс спутника, координатные оси являются главными осями инерции спутника. Ось 
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 направлена по оси симметрии. Считаем, катушки расположены в теле спутника таким образом, что создают магнитные моменты вдоль осей связанной системы координат.

Предлагается следующий алгоритм ориентации
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 - магнитный момент вдоль i-ой оси связанной системы координат, величина 
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 - положительное значение магнитного момента, 
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 - знак производной проекции вектора индукции внешнего магнитного поля вдоль i-ой оси связанной системы координат. Магнитный момент 
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 обеспечивает восстанавливающий момент, магнитные моменты 
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 создают демпфирующий момент, аналогичный демпфирующему моменту гистерезисного демпфера с прямоугольной петлей гистерезиса.

При активном управлении сокращается (по сравнению с пассивным) время выхода спутника на режим требуемой ориентации. Используя показания датчиков ориентации, входящих в состав активной системы, одновременно можно определить текущую ориентацию спутника, оценить эффективность работы алгоритма [4].

Для рабочего алгоритма на спутнике знак производной проекции вектора индукции на ось связанной системы координат определяется по двум последовательным измерениям магнитометра.

В работе представлены результаты аналитического исследования алгоритма. Рассматривается вопрос устойчивости движения спутника. Представлены результаты численного моделирования движения спутника относительно центра масс.
Работа выполнена при финансовой поддержке РФФИ (гранты NN 06-01-00389, 07-01-92001).
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Раздел 14. Космические исследования
Подраздел 14.1. Неуправляемое движение космических аппаратов и искусственных небесных тел
АЛГОРИТМЫ ПОСТРОЕНИЯ И МЕТОДЫ КАЧЕСТВЕННОГО АНАЛИЗА КОЛЕБАТЕЛЬНЫХ ДВИЖЕНИЙ ИСКУССТВЕННЫХНЕБЕСНЫХ ТЕЛ

Руководитель НИР: Косенко И.И. 
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Объектом изучения является периодическая по времени гамильтонова система с двумя степенями свободы. Предполагается, что функция Гамильтона содержит малый параметр и в невозмущенном случае не зависит от времени.

Пусть начало координат фазового пространства является положением равнове- сия системы, причем при отсутствии возмущений характеристические показатели ли- неаризованной системы уравнений движения чисто мнимы. Считается, что в системе имеет место параметрический резонанс основного или комбинационного типа. Поло- жение равновесия линейной системы может быть в этом случае как устойчивым, так и неустойчивым.

Изучаются нелинейные колебания рассматриваемой системы в окрестности ее положения равновесия. При помощи последовательности канонических преобразова- ний гамильтониан системы приводится к виду, характерному для рассматриваемого резонанса.

Для построения периодических движений сначала изучаются движения при- ближенной системы с двумя степенями свободы. Одна из координат этой системы циклическая, а изменение другой пары переменных координата-импульс описывается каноническими уравнениями с функцией Гамильтона, являющейся модельной для сис- тем с одной степенью свободы при параметрическом резонансе. В отличие от обычных систем с одной степенью свободы, параметр рассматриваемой модельной системы за- висит не только от величины резонансной расстройки, но и от значения постоянной циклического интеграла.

Описаны положения равновесия приближенной системы с двумя степенями свободы, когда значение импульса, отвечающего циклической координате, равно ну- лю, а величины другой пары переменных координата-импульс равны своим значениям в положениях равновесия модельной системы. Изучен вопрос существования и устой- чивости семейств периодических решений в данной задаче.

В качестве приложений рассмотрено несколько задач. В первой из них построе- ны периодические движения в окрестности треугольных точек либрации плоской огра- ниченной эллиптической задачи трех тел в случае параметрического резонанса. Далее рассмотрена задача о движении динамически симметричного спутника - твердого тела в центральном ньютоновском гравитационном поле на эллиптической орбите малого эксцентриситета. Изучаются движения спутника в окрестности его цилиндрической прецессии. Рассмотрен ряд случаев, когда в системе имеется параметрический резо- нанс.

Проведена работа в направлении развития вычислительных методик построения решений задач механики при наличии сингулярных возмущений. В качестве модельно- го примера рассматривается уравнение колебаний спутника, совершающего движение по заданной эллиптической орбите. Решение вычисляется на отрезке времени, соответ- ствующем одному обороту по орбите. Рассматривается эволюция решения задачи Ко- ши с фиксированными начальными данными в зависимости от эксцентриситета орби- ты. Эксцентриситет e может меняться в диапазоне от 0 до 1.

Изучаются условия непрерывного перехода в пространстве решений к пределу, когда e стремится к 1. Вычислительная реализация при этом не требует увеличения времени моделирования при подходе к предельному случаю. Для этого вначале прово- дится редукция исходной системы дифференциальных уравнений к интегральному уравнению в весовом пространстве производных от фазовых переменных. Весовые функции подбираются исходя из требований обеспечения регулярности интегральных операторов при подходе к предельному значению эксцентриситета.

Разработана методика применения полученной редукции в весовые пространст- ва Соболева в задачах с неаналитическими по фазовым переменным правыми частями. В этом случае вычислительными особенностями алгоритма являются: а) использование функционального базиса, учитывающего свойства меры, задаваемой при помощи весо- вой функции, обеспечивающей "нейтрализацию" сингулярностей дифференциальных уравнений движения; б) практическое вычисление проекционных операторов в весо- вых пространствах с использованием асимптотических оценок для интегралов от бы- строосциллирующих функций (интегралов типа Фурье).

В качестве примера сингулярно возмущенной задачи с неаналитическими пра- выми частями проведено исследование плоских колебаний спутника, центр масс кото- рого совершает движение по эллиптической орбите. Предполагается, что кроме грави- тационного момента на спутник действуют силы светового давления.

Выполняется преобразование исходной системы дифференциальных уравнений такое, что новая система становится регулярной вплоть до предельного значения экс- центриситета. Исследуется предельная задача, соответствующая случаю единичного значения эксцентриситета. Она является полностью интегрируемой и соответствует вращению спутника без учета сил гравитации. Как и в типичном случае маятника, на фазовой плоскости имеются области колебаний и вращений. Однако неустойчивое по- ложение равновесия соответствует вырожденной особой точке - сепаратриса касается оси абсцисс. Оказалось, что каждая траектория предельной задачи при неограниченном возрастании времени асимптотически приближается к одной из фазовых кривых опи- санной выше задачи. Получена равномерная оценка скорости приближения в фазовом пространстве.
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Подраздел 14.2. Управление движением космических аппаратов небесных тел
РАЗРАБОТКА МОДЕЛЕЙ ИДЕНТИФИКАЦИИ ДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК ОРИЕНТИРУЕМЫХ КОСМИЧЕСКИХ ОБЪЕКТОВ

Руководитель НИР: Синицын В.А. 

Московский авиационный институт

Для решения задачи идентификации инерционных характеристик космического объекта составлены математические модели плоского и пространственного углового движения объекта в гравитационном поле.  Малые начальные отклонения движения центра масс и постоянная фигуры Земли (а также другие сочетания параметров) в дифференциальных уравнениях рассматриваются как малый параметр. Составлена методика определения тензора инерции и определения ориентации главных осей инерции гиростата. Предложены нелинейные законы управления для создания периодических движений космического аппарата с маховичной системой ориентации. В качестве набора "тестовых" движений гиростата приняты движения системы  Лоренца с ограничением в виде связи (нелинейный осциллятор с инерционной обратной связью). Для идентификации тензора инерции космических аппаратов с гравитационной и магнитной системой ориентации разработан вычислительный комплекс, использующий программную имитацию динамики спутника; разработан интерфейсный программный комплекс для идентификации динамических параметров на основе реальных данных измерений(наблюдений за движением). С помощью разработанных программных комплексов проведены вычислительные эксперименты.

Развиваемый подход расширяет множество моделей идентификации параметров объекта и является новым, разработанный программный комплекс апробирован на примере данных о параметрах и динамике шведского спутника "MUNIN" с магнитной системой ориентации.

Полученные результаты готовы к применению для идентификации инерционных характеристик космических объектов при формировании облика перспективных систем управления космических объектов, решающих задачи ориентации, стабилизации и идентификации.

Результаты работы могут использоваться (и частично используются) при разработке заданий на вычислительную практику студентам по специальности прикладная математика, при подготовке учебных пособий, чтении лекций и проведении практических занятий по курсам механики и математического моделировния динамики летательных аппаратов.
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ИССЛЕДОВАНИЕ ПЕРЕОДИЧЕСКИХ РЕЖИМОВ В ПАССИВНЫХ СИСТЕМАХ ОРИЕНТАЦИИ СПУТНИКОВ

Руководитель НИР:  Тхай В.Н. 

Московская государственная академия приборостроения и информатики

        НИР посвящена вопросам разработки пассивных систем ориентации спутников. Периодические режимы являются наиболее важными из присущих пассивной системе режимов функционирования. Реализация режимов происходит без расходования энергии или рабочего тела. Исследование проведено на базе развитой в работе теории колебаний обратимых систем и применении компьютерного моделирования.

        Проведено исследование колебательных и вращательных периодических  движений спутника на слабоэллипческой орбите на низких и высоких орбитах. На низких орбитах основными действующими факторами  являются гравитационный и аэродинамиче ский моменты, на высоких орбитах - гравитационной момент и силы светового давления; на высоких орбитах исследован динамически симметричный спутник. В каждой из задач получены исчерпыващие результаты по плоским периодическим режимам. Выявлены все периодические колебания и вращения спутника с периодом, равным или кратным периоду обращения спутника вокруг Земли, найдены начальные скорости для искомых движений, проведено компьютерное моделирование опорных кривых для периодических движений.

        Исследованы колебания и вращения спутника на произвольной эллиптической орбите. Численно построены разнообразные периодические режимы в плоской задаче, проведен анализ их устойчивости. Выделены области необходимых условий устойчивости плоских колебаний и вращений в пространственной задаче. Выяснен вопрос о существовании периодических движений, близких к плоским колебаниям и вращениям. Построены быстрые вращения и проведен анализ их устойчивости. Изучен вопрос влияния на периодические режимы дополнительных возмущающих факторов. Компьютерные исследования проведены на основе эффективного численного метода, позволяющего выявить все периодические решения обратимой динамической системы.

        Проведено исследование периодических движений обратимой системы, близкой к автономной системе. Получен общий результат о необходимых условиях грубости системы. Для системы, близкой к консервативной системе с одной степенью свободы, достаточные условия грубости выводятся из анализа зависимости периода T от постоянной энергии h на семействе колебаний консервативной системы и проверке неравенства нулю производной dT/dh. Эти результаты существенным образом использовались при анализе спутника на слабоэллиптической орбите. Также получены достаточные условия существования семейства локальных периодических движений обратимой системы в случае двукратного простого корня.

        Все  полученные  результаты являются новыми,  соответствуют современному состоянию теории вращательных движения спутников. Развитие получила не только теория движения спутников, но и теория периодических движений динамических систем.

        Результаты исследования периодических режимов спутника могут использоваться при проектировании пассивных систем ориентации спутника на слабоэллиптической и произвольной орбитах.

   Общетеоретические результаты могут быть использованы в преподавании спецкурсов по теории  устойчивости, теории нелинейных колебаний и математическому моделированию.
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