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Отработка алгоритмов определения ориентации космических аппаратов и управления ею на стенде...
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ОТРАБОТКА АЛГОРИТМОВ ОПРЕДЕЛЕНИЯ ОРИЕНТАЦИИ  
КОСМИЧЕСКИХ АППАРАТОВ И УПРАВЛЕНИЯ ЕЮ НА СТЕНДЕ  

С ВОЗДУШНЫМИ ОПОРАМИ

В статье предложена платформа для экспериментальной от-
работки алгоритмов определения ориентации космических аппара-
тов (КА) и управления ею. Испытательный стенд используется для 
разработки и реализации тестовых сценариев, предполагающих 
работу датчиков, актюаторов и собственно алгоритмов. Оценка 
углов ориентации производится с помощью данных, полученных от 
магнитометров, акселерометров и гироскопов. Три маховика, уста-
новленные по каждой оси, служат основными исполнительными 
устройствами управления ориентацией. Стенд состоит из главно-
го стола, на котором размещается объект испытаний, блоков ве-
совой балансировки и устройств для установки оборудования. Для 
обеспечения весовой балансировки грубые балансировочные блоки 
располагаются по четырем углам, а точные – по каждой главной 
оси. С целью анализа в реальном времени платформа оснащена 
беспроводной системой мониторинга и распределенным питани-
ем. Управление заданиями по определению и контролю ориентации 
осуществляется на компьютере при помощи механизма распреде-
ленного управления. После проверки гибкости системы управления 
производятся оценка и анализ различных сценариев калибровки маг-
нитометров и определения ориентации КА с применением тради-
ционных и нетрадиционных фильтров калмановского типа. 
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датчиков, космический аппарат (КА), воздушная опора, испытательная 
платформа. 

Введение

Алгоритмы системы определения ориентации и управления ею (СООУ) [1, 2] ре-
ализуются с помощью компьютерных программ и должны пройти проверку в со-
ответствующей тестовой конфигурации. В различных исследованиях предлагается 
использовать наземные методы отработки построенных алгоритмов перед запуском 
КА, причем испытания СООУ в процессе невозмущенного вращения представляют 
собой особую сложность [3–8].

Наземные стенды для испытаний систем ориентации КА представлены во множе-
стве исследований [9–12]. Наиболее часто задействуется платформа – имитатор ди-
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намики вращения КА на воздушных опорах [3]. Применение подобной платформы 
позволяет уточнить модель движения КА и обеспечивает практически безмомент-
ное вращение. Возмущающие моменты порождаются главным образом условиями 
окружающей среды, статическим и динамическим дисбалансом, а также момента-
ми, связанными с вибрациями и электромагнитными взаимодействиями [7]. Влия-
ние этих моментов можно исключить на этапе конструирования или за счет введе-
ния активных систем. В [13] описывается алгоритм оценивания параметров орбиты 
и ориентации, отрабатываемый в имитаторе с замкнутым контуром на наземной 
испытательной установке с применением реальных полетных данных КА. В [14] 
представлены результаты проверки магнитной системы управления ориентацией на 
испытательной установке на воздушных опорах. При полунатурном эксперименте 
в качестве исполнительных устройств ориентации используются только магнитные 
стержни – шесть комплектов по два стержня. 

В [15] для проверки алгоритмов управления задействуется экспериментальная 
установка с шариком и маховиком. Актюаторы системы ориентации быстро отраба-
тывают управляющий момент и меняют ориентацию КА. В [16] предложен скорост-
ной ПИД-контроллер для маховика, изготовленный из недорогих материалов и уста-
навливаемый на спутниках CubeSat 1U. В [17] описывается конструкция наклонного 
маховика и экспериментальный стенд на сферических воздушных опорах. Работа [18] 
посвящена исследованию бенчмарка (специализированной программы) для оценива-
ния производительности, в частности энергопотребления, компьютеров применитель-
но к системе ориентации КА. Бенчмарк тестируется на трех микропроцессорах. В [19] 
оцениваются методы управления ориентацией КА на основе линеаризации обратной 
связи и уравнения Риккати, зависящего от параметров состояния, на испытательной 
платформе со сферическими воздушными опорами без трения. В [20] приведены ре-
зультаты проверки алгоритмов управления ориентацией в части диагностики неис-
правностей, прогнозирования и отказоустойчивости. В [21] описываются испытания 
системы ориентации КА на трехосном стенде с воздушными опорами и комбиниро-
ванным исполнительным устройством, состоящим из маховика, двигателя и устрой-
ства автоматической балансировки, при развороте КА на большие углы. 

Авторы [5] воспользовались стендом для испытания систем ориентации, где роль 
исполнительных устройств выполняют маховики, а роль датчиков ориентации – 
магнитометры и солнечные датчики. На стенде проверяется эффективность обоб-
щенного фильтра Калмана (ОФК) для оценки параметров ориентации. Для инициа-
лизации ОФК привлекаются данные, полученные методом QUEST одномоментных 
измерений (Single-Frame Method – SFM).

В настоящей статье предложены алгоритмы для полунатурного эксперимента  
в лабораторных условиях при движении испытуемого оборудования с низким тре-
нием на столе, оснащенном воздушными опорами, с неограниченным вращением  
и ограниченными углами наклона [22]. Сначала посредством алгоритмов управле-
ния проверяется способность платформы к изменению положения. Затем с помощью 
испытательной платформы тестируются традиционный и один из SFM-методов на 
основе фильтра калмановского типа [23, 24]. В случае возможных погрешностей из-
мерений магнитометров выполняется их калибровка. 

Статья построена следующим образом. Вначале описывается конструкция испы-
тательной установки. Далее рассматриваются устройства, выполняющие функции 
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датчиков и актюаторов (маховики), а также программы определения и замкнутого 
управления ориентацией. В следующем разделе представлены результаты проверки 
алгоритмов на испытательной установке. В конце приводятся выводы. 

Конструкция испытательного стенда

В данном разделе описываются конструкция испытательного стенда и архитекту-
ра системы. В качестве замкнутых контуров управления и программно-аппаратного 
обеспечения PC-104 используется центральный процессор компьютера, работаю-
щий в режиме реального времени, который запускает алгоритмы и управляет всей 
системой. Этот компьютер обеспечивает быстрое прототипирование и позволяет 
алгоритмы и модели, созданные в среде Matlab/Simulink, напрямую преобразовать  
в язык C и запустить в реальном времени.

Ориентация и угловая скорость системы определяются с помощью трехосно-
го инерциального измерительного модуля (ИИМ). Система состоит из комплекта 
МЭМС-датчиков – трехосных гироскопа, акселерометра и магнитометра. Испы-
тательный стол весит 22,6 кг, имеет внешний круговой диаметр 70 см и толщину 
0,8 см. В основной состав оборудования входят датчики/ИИМ, маховики, модем, 
компьютер, размещенный в центре, и блок батарей с нижней стороны. Последний 
расположен симметрично по отношению к блоку распределения питания и уравно-
вешен грубыми балансировочными блоками (рис. 1, 2).

Рис. 1. Концептуальная конфигурация оборудования, установленного на платформе

Рис. 2. Сборка изготовленного испытательного стенда
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Программное обеспечение  

Модель СООУ создавалась в среде Matlab/Simulink, затем преобразовывалась  
в язык C при помощи инструмента Real Time XpC Target и использовалась в главном 
управляющем компьютере, размещенном на платформе c воздушными опорами. 

Модель СООУ содержит следующие блоки:
•	 стол на воздушных опорах с динамической и кинематической математическими 

моделями; 
•	 алгоритм управления ориентацией (пропорционально-дифференциальный 

(ПД) контроллер);
•	 математическую модель маховика (на основе параметров двигателя U7);
•	 алгоритмы оценивания ориентации;
•	 алгоритм калибровки магнитометров;
•	 алгоритм расчета погрешности углов ориентации.

Такая архитектура дает возможность продемонстрировать подвижность махови-
ков и эффективность алгоритмов оценивания.

Представим кинематическую модель твердого тела с использованием кватернио-
на ориентации в виде [9]

,                                        (1) 

где q – вектор кватерниона, q = [q1  q2  q3  q4]
T. Первые три величины являются векторны-

ми, а последняя – скалярной, q = [gT  q4]
T и g = [q1  q2  q3]

T, Ω(∙) – кососимметричная ма-
трица, ωBN = [ωx  ωy  ωz]

T – вектор угловой скорости тела относительно инерциальной си-
стемы координат (СК). Опорная и связанная 
СК показаны на рис. 3. Динамические урав-
нения вращательного движения КА можно 
вывести на основе уравнений Эйлера:

,        (2)

где J – тензор инерции, состоящий из глав-
ных моментов инерции J = diag(Jx, Jy, Jz), 
Nd – вектор возмущающего момента, воз-
действующего на КА. Эффекты, вызванные 
внешним магнитным полем, здесь не рас-
сматриваются. Считается, что возмущаю-
щий момент имеет постоянное значение. 

Блок-схема алгоритмов СООУ, отрабатываемых на платформе, представлена на 
рис. 4. Оценки углов ориентации и угловой скорости можно получить при помощи 
стандартного ФК или ФК-SFM. Соответственно, на схеме связь алгоритмов оцени-
вания с другими блоками обозначена пунктирными линиями. 

Проектирование ФК-SFM фильтров состоит из двух этапов. Вначале расчетные 
и реальные данные измерений обрабатываются с помощью одного из SFM-методов, 
что обеспечивает определение углов ориентации, необходимое для второго этапа. 
Для их нахождения с использованием оптимальной матрицы ориентации требуются 
по крайне мере два вектора. Функция потерь определяется как [25] 

Рис. 3. Системы координат



Гироскопия и навигация. Том 32. №2 (125), 2024	 89

Отработка алгоритмов определения ориентации космических аппаратов и управления ею на стенде...

,                                          (3)

где bi – вектор измерений в связанной СК, ri – в инерциальной СК, A – матрица 
преобразования ориентации из инерциальной в связанную СК, ai – неотрицательные 
веса каждого датчика. Для минимизации функции потерь Вахбы (3) при определе-
нии ориентации КА используется метод сингулярной декомпозиции (СД) [26, 27].

На втором этапе в фильтре калмановского типа производится обработка измере-
ний ориентации и соответствующей матрицы ковариации. Вектор состояния можно 
оценить как 

,                (4)

где z(k) = [zΦ(k)  zω(k)]T – вектор измерения углов ориентации и угловых скоростей 
соответственно, H – матрица измерений, представляющая собой в нашем случае 
единичную матрицу 6×6. Прогноз оценки состояния опишем уравнением

,                                        (5)

где f[∙] – функция нелинейной системы. Коэффициент усиления фильтра представим как  

.                          (6) 

SFM-метод применяется на первом этапе для получения измерений ориентации, 
содержащихся в векторе z в виде zΦ, и для обновления матрицы ковариации шума 
измерений R на каждом шаге. Параметры ориентации, выработанные SFM-мето-

Рис. 4. Блок-схема алгоритма СООУ
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дом, можно также использовать в качестве начальных значений при инициализации 
фильтра, чтобы не выбирать их вручную. 

Матрицу ковариации погрешности прогнозирования запишем как 

,                      (7)

где Q – матрица ковариации шума процесса. Матрица ковариации погрешности оце-
нивания имеет вид 

.                             (8)

В случае погрешности магнитометров, обусловленной смещением нулевого сиг-
нала, можно построить алгоритм калибровки прибора на основе ФК [28]. Уравнение 
состояния в непрерывном времени для этой задачи определим как 

,                                                          (9)

где ub(k) = [ubx
(k)  uby

(k)  ubz
(k)]T – центрированный белый шум. Уравнение состояния 

можно переписать для дискретного времени в виде 

,                                           (10)

где b(k) = [bx(k)  by(k)  bz(k)], Ts – время дискретизации. 
Измерения магнитометров смоделируем следующим образом:

,                                       (11) 

где Bm(k) – вектор измерений магнитометра, Bo(k) – вектор опорного магнитного поля, 
b(k) – вектор смещения нуля измерений магнитометра, v(k) – шум измерений. Для 
оценки смещения нуля магнитометра можно построить оптимальный фильтр Калмана:

,                  (12)

,                             (13)

,                                    (14)

.                                   (15)

Фильтр позволяет оценить смещения нулей для каждого канала измерений маг-
нитометра с целью компенсации сбоев в фильтре оценивания ориентации. 

Результаты и обсуждение

В фильтре Калмана нами используется шаг дискретизации 1 Гц. Фильтр имеет сле-
дующие параметры: исходная матрица ковариации погрешности оценивания P0 = 10I, 
матрица ковариации порождающего шума Q = 0.01I, матрица ковариации шума изме-
рений берется непосредственно из процесса СД R = PSVD. Тензор инерции платформы 

, 
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отклонение от центра масс 

 мм, 

общий вес составляет 22,61 кг (эти параметры были рассчитаны на этапе конструи-
рования платформы с окончательным размещением масс).

Исследование подвижности платформы

Исследования выполнялись при углах крена и тангажа 30°, их графики приведе-
ны на рис. 5 и 6. Максимальная скорость вращения маховиков была установлена на 
уровне 9240 об/мин, при моделировании она была задана как предельное значение. 
Для оценки подвижности платформы значения углов ориентации вводились удален-
но с компьютера, соединенного с компьютером платформы. После этого стенд запу-
скался в реальном времени. 

Для задания движения платформы был задействован ПД-контроллер, обеспечива-
ющий передачу заданного момента на маховики платформы. Коэффициенты управля-
ющих воздействий выбирались для эксперимента длительностью 60 с, чтобы мини-
мизировать насыщение маховиков и обеспечить оптимальную работу системы. Она 
достигает устойчивого состояния в течение 60 с при начальной скорости 500 об/мин 
и максимальной скорости менее 1000 об/мин на всех трех маховиках. Значения кру-
тящего и углового моментов оставались в заданных пределах, что предотвращает 
риск насыщения при следующем изменении углового положения. В дальнейшем 
при движении проверялось насыщение маховиков, как показано на рис. 7 и 8, оно 
не наступает. 

Рис. 5. Углы ориентации платформы при движении.  
Синим графиком обозначен угол крена, красным – тангажа, зеленым – рыскания
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Рис. 6. Угловые скорости маховиков при движении

Рис. 7. Углы ориентации платформы при следующем цикле движения

Рис. 8. Угловые скорости маховиков при последовательных циклах движения
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Проверка алгоритмов оценивания углов ориентации и калибровки магнитометров 

В алгоритме оценивания углов крена, тангажа и рыскания используются измере-
ния магнитометров, акселерометров и информация об угловой скорости испытатель-
ного стола по трем осям. Метод базируется на данных об угловой скорости, которые 
представляют собой линейные измерения. 

Построен стандартный алгоритм оценивания углов ориентации, где в качестве 
входных данных используются: 

1)	 оценки угловой скорости с предыдущего шага;
2)	 оценки углов ориентации с предыдущего шага;
3)	 измерения угловой скорости;
4)	 ковариация погрешности датчика угловой скорости;
5)	 отстояние точки размещения акселерометров от центра вращения;
6)	 измерения акселерометров;
7)	 ковариация погрешности акселерометров;
8)	 тензор инерции;
9)	 отстояние центра вращения от центра масс;
10)	общий вес системы;
11)	исходные матрицы ковариации фильтра Калмана (параметры настройки).

В стандартном фильтре данные акселерометров сравниваются с вектором силы 
тяжести, что дает возможность рассчитать угловое движение в горизонтальной пло-
скости. Эти измерения не используются в ОФК-СД. Считываются выходные данные 
теоретической модели магнитного поля и данные от магнитометров испытательной 
установки. Для теоретической модели магнитного поля сферические гармоники 13-й 
степени применяются без округления. Затем в ОФК-СД вводятся данные магнитоме-
тров испытательного стенда, а также векторные данные солнечного датчика, кото-
рый смоделирован только теоретически, 
так как в установке пока не предусмо-
трен имитатор солнечного излучения. 
Более подробные сведения о фильтрах 
ФК-SFM можно найти в [23, 29]. Полу-
ченные оценки углов крена, тангажа и 
рыскания по осям x, y и z соответствен-
но представлены на рис. 9. Насколько 
известно авторам, проведенные испыта-
ния впервые подтверждают эффектив-
ность алгоритма ОФК-СД в условиях 
стендового эксперимента: в предыду-
щих работах эта эффективность дока-
зывалась только теоретически. 

Кроме того, можно оценить смещение нуля в показаниях магнитометра. Оценка 
смещения нуля в составе расширенного вектора состояния может быть привлечена 
для калибровки магнитометров. При отработке алгоритма калибровки измерения 
магнитометра искажаются за счет введения постоянного смещения нуля на уровне 
2000 нТ по оси x, 3000 нТ по оси y и 1000 нТ по оси z. Смещение нуля учитывается 
в измерениях магнитометров до этапа фильтрации в модели (9). Калибровка изме-

Рис. 9. Оценивание с помощью алгоритма ОФК-СД
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рений магнитометра выполняется посредством линейного ФК [28]. Смещение нуля 
магнитометров оценивается быстро, и фильтр сходится в течение 40 с, как показано 
на рис. 10. Для проверки результатов предложена таблица, где приведены абсолют-
ные и относительные погрешности оценивания смещения нуля магнитометров в нТ 
и процентах соответственно. Спустя 30 с погрешности стремятся к нулю, что под-
тверждает схождение алгоритма оценивания. 

Т а б л и ц а 

Оценки смещения нуля магнитометров (абсолютные и относительные погрешности) 

Время (с)
Абсолютная погрешность (нТ) Относительная погрешность (%)

x y z x y z

10 –5,4249 –8,1374 1,0850 –0,0027 –0,0027 0,0011

20 –1,4951 –2,2428 0,2990 –0,7476e-3 –0,7476e-3 0,2990e-3

30 –0,4452 –0,6679 0,0890 0,2226e-3 0,2226e-3 0,0890e-3

40 –0,1334 –0,2002 0,0267 0,6674e-4 0,6674e-4 0,2669e-4

50 –0,0400 –0,0601 0,0080 0,2002e-4 0,2002e-4 0,0801e-4

60 –0,0120 –0,0180 0,0024 0,6004e-5 0,6004e-5 0,2402e-5

Заключение

Предложена конструкция платформы для испытаний системы ориентации КА. 
Датчики и актюаторы для испытательной установки выбираются исходя из соотно-
шения преимуществ и недостатков. На платформе можно отрабатывать алгоритмы 

Рис. 10. Средняя погрешность оценивания смещения нуля
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оценивания ориентации малого КА. При этом задействуются как классические, так 
и нетрадиционные ОФК. Для оценки подвижности платформы в качестве метода 
управления используется хорошо известный ПД-контроллер. 

Для определения ориентации малых спутников, вращающихся на низких около-
земных орбитах, применяются в основном магнитометры в силу своей надежности, 
малого веса и низкого энергопотребления, однако для получения точных данных не-
обходимо откалибровать их смещение нуля. Показания этих датчиков имеют реша-
ющее значение для СООУ на начальных этапах спутниковых миссий. В настоящей 
работе для расчета смещения нуля в каждом канале измерений магнитометра приме-
няется подход на основе фильтра Калмана. 
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Abstract. A test platform is developed to provide experimental verification of attitude determination 
and control algorithms for a satellite. The testbed is used for the development and imple-
mentation of test cases including sensors, actuators, and algorithms. The sensor suite con-
sists of magnetometers, accelerometers, and gyroscopes used for state estimation. Three 
reaction wheels are used on each axis as the primary attitude control actuator. the test 
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setup consists of the main payload-carrying table, mass balancing blocks, adapters for 
equipment installation, in order to make the mass balance, coarse balancing blocks are 
placed on the four corners and fine ones are mounted on each principal axis. The platform 
has a wireless monitoring system and a power distribution unit for online analysis. A com-
puter is used to manage attitude determination and control tasks in a distributed control 
mechanism. After testing the maneuverability of the control system, various scenarios are 
evaluated and analyzed for magnetometer calibration and for satellite attitude estimation 
using traditional and nontraditional kalman type filters.

Key words: attitude determination and control, sensor calibration, spacecraft,  
air-bearing, test platform.
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