
И Ф. Кавинов
l

окопоземно
П OCT ЭНС

«МАШИНОСТРО»

н

&



И.Ф. Кавинов

ИНЕРЦИАЛЬНАЯ
НАВИГАЦИЯ
B ОКОЛОЗЕМНОМ

пространстве

Москва
«Машиностроение» 1988



ББК 39,62

К12

УДК 629.78.783

Рецензент д-р техн. наук О.А.Бабич

К12

3607000000- 129

038 (01) вЂ” 88

ББК 39.62
129вЂ” 88

О&l ;' Издательс во "Машиностроени ", 1ISBN-5-217-00139-9

Кавинов И.Ф.

Инерциальная навигация в околоземном пространстве.
вЂ” М.:

Машиностроение, 1988. вЂ” 144 с: ил.

ISBN 5-217-00139-9

Рассмотрены вопросы ориентации и навигации космических аппаратов

(KA) с трех- и четырехосными гиростабилизаторами, а также с бесплатфор-
менными инерциальными навигационными системами (БИКС) для участка

выведения и орбитального полета. Описаны способы астрокоррекции инер-

циальных систем и восстановление ориентации аппарата после неуправляе-

мого полета

Для инженерно-технических работников, специализирующихся в облас-

ти управления КА.



ВВЕДЕНИЕ

Навигация и ориентация космического аппарата являются частными

задачами в общей задаче автоматического управления его движением.

Систему приборов, позволяющую решать навигационную задачу,
называют навигационной системой [ 2, 6, 7, 25] .

К навигационной системе могут относиться также и приборы, позво-

ляющие контролировать угловую ориентацию аппарата (например, ин-

формацию, получаемую с гироскопических стабилизаторов, используют
не только в задачах угловой ориентации и стабилизации аппарата, но и

при решении навигационной задачи) .

Различают автономные, неавтономные и полуавтономные навига-

ционные системы.

В автономной системе вся информация о движении вырабатывается
на борту аппарата. В неавтономной системе кроме информации, выраба-
тываемой на борту аппарата, используется информация о движении, пе-

редаваемая с Земли или другого пункта управления.
Яля одного и того же летательного аппарата на различных участках

траектории движения используемый приборный состав навигационной
системы может быть существенно различным. Так, например, при выве-

дении КА на орбиту искусственного спутника Земли (ИСЗ) использует-
ся главным образом информация, получаемая с помошдю гиростабили-
зированной платформы (ГСП) . При спуске аппарата на Землю или Луну
могут быть подключены рздиовысотомеры больших и малых высот, а

также доплеровские измерители скорости.

Инерциальная навигация вЂ” метод космической навигации, позво-

ляющий определять движение КА на активном участке полета с помо-

щью установленных на КА акселерометров.

Инерциальная навигационная система является автономной.

Систему приборов, позволяющую в процессе полета аппарата конт-

ролировать его угловое положение, в дальнейшем будем называть также

системой ориентации. Поэтому к системе ориентации будем относить

трехстепенную и четырехстепенную гиростабилизированные платформы,
одноосные гироскопические стабилизаторы, а также астродатчики, по-

зволяющие определить ориентацию аппарата относительно выбранных
астроориентиров (звезд, Солнца, Луны и планет) . К системе ориентации
можно отнести также и гироскопические измерители угловой скорости.

Информация об углах ориентации аппарата, получаемая с приборов
системы ориентации, содержит погрешности, обусловленные "уходами"



гироскопов. Поэтому отклонения (уходы) гиростабилизированной
платформы, обусловленные различными возмущающими факторами,

довольно быстро накапливаются во времени. Вследствие этих отклоне-

ний ограничивается время использования ГСП для управления ориента-

цией летательного аппарата. Яля увеличения времени работы ГСП необ-

ходимо в процессе полета аппарата определять и исключать накопившие-

ся погрешности в ее ориентации.

Погрешности в ориентации ГСП определяются с помощью измерения

углов линий визирования астроориентиров телескопами (астровизи-
рами) .

Одной из задач, решаемой инерциальной системой ориентации, яв-

ляется восстановление требуемой ориентации аппарата после неуправляе-
мого полета. Эта задача также решается с помощью телескопов, позво-

ляющих ориентировать аппарат относительно астроориентиров [20].
Визирование наземных ориентиров позволяет уточнить параметры

орбиты, на которой находится КА, а также аргумент широты, определяю-
щий его местоположение на орбите.

Орбиты ИСЗ, а также траектории выведения на орбиту являются

сравнительно плоскими. Поэтому основным программным углом на

участке выведения является угол тангажа до, который изменяется при-

мерно от 0 до 90 . Отклонения от расчетного значения углов ориента-
ции аппарата (тангажа, рыскания и вращения) в процессе выведения

на орбиту сравнительно невелики и не превышают 3 ... 5, и только при
отделении последней ступени ракеты-носителя угловые отклонения

аппарата вследствие малой эффективности управляющих органов могут

достигать значений 10 ... 15 .

Трехстепенная ГСП при ориентации наружной оси карданного подве-
са вдоль продольной оси аппарата, а оси подвеса платформы вЂ”

перпенди-

кулярно плоскости траектории выведения не накладывает никаких огра-
ничений на величины углов вращения и тангажа. И только угол рыска-
ния аппарата вследствие ограниченности угла поворота внутренней

рамки относительно наружной не должен превышать 15 ... 20, что не

позволяет применять трехстепенную ГСП на аппаратах, предназначенных
для совершения больших маневров, т.е. для аппаратов с пространствен-
ной траекторией выведения. В этом случае может быть применена систе-

ма ориентации с четырехстепенной ~СП [ 28] или инерциальная бесплат-

форменная система ориентации.

Прежде чем перейти к рассмотрению вопросов ориентации, необхо-

димо кратко рассмотреть схемы и принципы действия приборов инер-
циальных систем ориентации.



ГЛАВА 1.

ПРИБОРЫ ПЕРВИЧНОЙ ИНФОРМАЦИИ

1.1. ГИРОСКОПИЧЕСКИЕ ДАТЧИКИ УГЛОВОЙ СКОРОСТИ

В гироскопических датчиках угловой скорости (ДУС) чувствитель-
ным элементом является гироскоп с двумя степенями свободы [ 2, 23].
Схема прибора, предназначенного для измерения угловой скорости КА

юу, приведена на рис. 1.1. Быстро вращающийся вокруг оси У ротор 1

вместе с рамкой 2 (кожух гиродвигателя) может поворачиваться вокруг
оси Х. При появлении у КА угловой скорости (dy 'вокруг оси У рамка 2

под действием возникающего гироскопического момента

М„=Hx с~, (1.1)

где H вЂ” кинетический момент ротора гироскопа, определяемый выра-
жением

H=JðQ, (1.2)

уф + щ+ Cp = Киу + M„ (1.4)

где J вЂ” момент инерции гиродвига-
теля относительно оси X; D вЂ” коэф-

где 1Р вЂ” момент инерции ротора; Q вЂ” угловая скорость ротора, пово-

рачивается относительно оси Х.

Поворот гиродвигателя под действием гироскопического момента

будет продолжаться до тех пор пока момент, создаваемый пружиной 3,
не уравновесит гироскопический момент

М„= Ксо1 cosP, (1.3)
где p вЂ”

угол поворота гиродвигате-
ля вокруг оси Х.

При малых Р, уравнение гиро-
скопического момента можно запи-

сать в виде

Мх = Нсду

Вращение гиродвигателя вок-

руг оси Х описывается уравнением



фициент момента, создаваемого демпфером б; С вЂ” коэффициент момен-

та, создаваемого пружиной; Мт вЂ” момент сил трения в подшипниках

выходной оси гиродвигателя.
В установившемся состоянии (P = О, P = Î) и при малых углах

имеем !

p = (Hw&gt;/ )+ (MT/ ). (1

При малых моментах трения

р =Ксо„/ С, (1.б)

т.е. угол поворота гиродвигателя пропорционален угловой скорости КА

Иу.
,@ля измерения всех трех составляющих угловой скорости на КА

устанавливают комплект из трех приборов, выходные оси которых

ориентируются ортогонально друг другу.
Яля измерения угла поворота гиродвигателя Р применяют потенцио-

метрические или индуктивные датчики 5.

Выходное напряжение U, снимаемое с датчика при малых углах Р,

определяется зависимостью

U=kP, (1.7)
где k вЂ”

крутизна характеристики датчика.
На выходной оси гиродвигателя кроме датчика угла 5 установлен

моментный датчик (задатчик) 4, представляющий собой двигатель,

статор которого крепжся к корпусу прибора, а ротор вЂ” на выходной
оси гиродвигателя.

е

С помощью датчика моментов можно задавать КА программную

угловую скорость, что обычно делается при астроориентации [20].
При отклонении гиродвигателя (рамки) на угол p c датчика угла

поворота рамки снимается сигнал U = kP, который после усиления по-

дается на исполнительный орган системы управления (рулевую ма-

шину) .

Под воздействием момента, создаваемого исполнительным органом,
KA начинает вращаться. С началом вращения КА у ротора гиродвигате-
ля появляется гироскопический момент М, пропорциональный угловой
скорости КА со. Как только гироскопический момент Мг станет равным

моменту Мд, развиваемому датчиком момента, пружина вернет рамку

гиродвигателя в нулевое положение (P = 0), и на исполнительный орган

прекратится подача сигнала. КА же будет продолжать вращаться по ине~
ции с угловой скоростью ы до тех пор, пока ыа датчик момента подается

ток ~д. С прекращением подачи тока Iд на датчик моментов, гироскопи-
ческий момент М;, возникший в результате вращения КА, отклонит рам-
ку гиродвигателя в другую сторону. Сигнал, снимаемый в этом случае
с датчика угла, обусловит отклонение исполнительного органа, под
действием которого прекратится вращение КА.



датчики утловой скорости (jJYC) применяют главным образам в

автоматах стабилизации летательных аппаратов. В последнее время были

сделаны попытки использовать их также в качестве датчиков первичной
информации в бесплатформенных инерциальных системах навигации

(БИНС) [ 6, 9, 16, 26] . При этом возникло ряд проблем:
датчики должны измерять в широком диапазоне угловые скорости

КА. Минимальная угловая скорость со~;„, измеряемая прибором, долж-

на быть соизмерима с угловой скоростью Земли (d3 = 0,00007291 c ',
максимальная же угловая скорость КА может достигать 0,1 ... 0,2 с '.

Осуществление измерений в таком широком диапазоне встречает значи-

тельные конструктивные трудности.
На участке выведения аппарата на орбиту имеют место изгибные

колебания корпуса аппарата. Вследствие этого на угловую скорость

аппарата, рассматриваемого как твердое тело, будут накладываться уг-
ловые скорости мест крепления прибора, возникшие в результате изгиб-

ных колебаний ero корпуса. Кроме того, из-за больших продольных

ускорений, создаваемых тягой двигателя, и аэродинамических нагрузок

имеют место вибрационные колебания мест крепления приборов. Вслед-
ствие этого на сигнал U, снимаемый с датчика угла Р, будут наложены

помехи от вибрационных колебаний корпуса датчика.

Широкий диапазон частот изгибных и вибрационных колебаний

затрудняет выделение без искажения полезного сигнала, характеризую-

щего угловые колебания аппарата как твердого тела. Поэтому на участке

выведения КА на орбиту ИСЗ использование ДУСов для определения
ориентации аппарата в ближайшее время практически невозможно.

ДУСы могут найти применение в бесплатформенных инерциальных сис-

темах ориентации, предназначенных для ориентации KA на орбите искус-
ственных спутников Земли, где нет изгибных и продольных колебаний

корпуса аппарата.
'I

1.2. ИНТЕГРИРУЮЩИЙ ПОПЛАВКОВЫЙ ГИРОСКОП
4

Интегрирующий поплавковый гироскоп применяют как чувствитель-
ный элемент в ГСП.

Интегрирующий поплавковый гироскоп вЂ” гироскоп с двумя степе-

нями свободы относительно основания, снабженный демпфером, кото-

рый осуществляет интегрирование гироскопического момента, возни-

кающего при вращении основания. Угол поворота гиродвигателя в ин-

тегрирующем гироскопе обычно мал и не превышает долей градуса [ 28) .

Схема интегрирующего поплавкового гироскопа (гироблока) по-

казана на рис. 1.2. Ротор 2 находится внутри поплавка 3, который за-

ключен в, герметический цилиндрический кожух 4. На оси вращения
поплавка находятся датчик угла 5 и датчик момента 1.



Полость между корпусом при-

бора и поплавком заполняется жид-

костью большой плотности. Жид-

кость подбирается так, чтобы мас-

сы вытесненной жидкости и по-

плавка были равны. Благодаря
этому достигается разгрузка под-

шипников поплавка, а следова-

тельно, повышается точность при-

бора. Зазор между цилиндрической
поверхностью поплавка и внутрен-
ней поверхноагью корпуса подби-Рис. 1.2
рается так (- 0,2 мм), чтобы

жидкостное трение было строго

пропорционально скорости поворота поплавка. '

Свойства жидкости (плотность, объем, вязкость) существенно зави-

сят от ее температуры. Поэтому для поддержания постоянства темпера-

туры поплавковый гироскоп снабжают автоматическим регулятором

температуры.

Уравнение движения поплавка относительно выходной оси имеет

JP + DP =Ка+ М, (1.8)

где Уâ€”;D вЂ” коэффи-
циент демпфирующего момента; К вЂ” кинетический момент ротора;
а вЂ” угол поворота корпуса; P вЂ” угол поворота поплавка; М вЂ” момент

сил трения.

По окончании переходного процесса при малых Мт и J и при боль-

шом коэффициенте D

P = Ко~Р. (1.9)

Интегрируя выражение (1.9) и полагая, что Р (О) = О, получаем

Р =Ка/D,

т.е. угол поворота поплавка Р пропорционален углу поворота а корпуса

гироскопа. Это важное свойство интегрирующего поплавкового гироско-
па используется для измерения угловых отклонений ГСП. Кроме того,

интегрирующие гироскопы применяются также для разворота платфор-
мы при приведении КА к новой требуемой ориентации.

Основным фактором, обусловливающим погрешности поплавковых

приборов, является нестабильность температуры жидкости. С измене-

нием температуры плотность и вязкость жидкости изменяются, что при-



водит к нарушению основного условия
вЂ” взвешивания поплавка. При

этом изменяется положение центра масс поплавка относительно ero ocH

вращения, что вызывает увеличение разбаланса, а вследствие этого и по-

явление возмущающего момента от действия на прибор переносных

ускорений.
Оценить теоретически влияние всех возмущающих факторов (тре-

ния, гистерезиса упругих элементов и др.) на стабильность характерис-
тик гироузла задача весьма трудная.

Поэтому такие характеристики гироблоков, как максимальная и

минимальная скорости, скорость дрейфа и порог чувствительности

датчика получают путем испытаний в наземных условиях.

Вследствие дрейфа чувствительных элементов будут накапливаться

во времени угловые отклонения платформ гиростабилизаторов. Поэтому
некорректируемые ГСП используют только в течение сравнительно не-

большого промежутка времени, например, при выведении КА на орбиту.
Для того чтобы ГСП использовать в течение более длительного

времени, необходимо в процессе полета КА определять, а затем и учиты-

вать в бортовых алгоритмах накопившиеся погрешности в ориентации

платформы.

1.3. ОДНООСНЫЙ ГИРОСКОПИЧЕСКИЙ СТАБИЛИЗАТОР

Одноосный гироскопический стабилизатор применяется для удержа-
ния платформы от вращения вокруг ее оси подвеса.

Принципы построения однооского стабилизатора используются
также и в трехстепенной ГСП.

Принципиальная схема од~ноосного гироскопического стабилизатора
показана на рис. 1.3.

Принципы работы при-

бора
При появлении у кор-

пуса прибора 6, а вместе с 5

ним и у платформы 1 угло-
вой скорости юу интегри- ф

б

рующий гироскоп 2 начнет

прецессировать вокруг сво- у

ей выходной оси ОХ. Напря- г

жение, снимаемое с датчика чР

Ф'
,ф.-- !

угла прецессии U
= kP, по-

7

дается на усилитель 3, а

затем и на двигатель 5. ~д
8

Двигатель 5 через редуктор У &l

4 будет поворачивать плат- ~ду Х

форму 1 в обратном нап-

равлении. Рис. 1.3



Сигнал U = kP, снимаемый с датчика угла, подается на исполнительный

двигатель 5, который через редуктор 4 будет поворачивать платформу.

При появлении у платформы угловой скорости ы ротор гироузла будет

развивать относительно выходной оси поплавка гироскопический мо-

мент М~ = вЂ” Нсо, а в установившемся режиме будет иметь место следую-

щее равенство:

М +М,=О (1.12)

kI+ = Ньэ,

Следовательно, при выполнении условия (1.12) P= 0, а угол поворота

платформы а будет определяться соотношением

t

а = ) ddt = вЂ” /1дШГ.
0

Н
0

(1.1З)

Таким образом, пока на датчик момента подается ток 1,, платформа бу-
дет разворачиваться с угловой скоростью

со = kl/И. (1.14)
Необходимо также отметить, что дрейф поплавкового гироскопа

приводит к тому, что платформа начинает разворачиваться вокруг
своей оси. После подачи в автомат стабилизации сигнала ~„, снимаемого

с датчика сигнала, начнет разворачиваться и КА, изменяя свою ориента-
цию в инерциальном пространстве.

Следящий привод, обладая высокой чувствительностью, все время

будет стремиться привести систему в положение равновесия, т.е. U = О,
P = О, а = 0. Таким образом, при появлении у корпуса прибора угловой

скорости ct)y платформа будет поворачиваться относительно корпуса

так, чтобы ее ориентация в инерциальном пространстве оставалась не-

изменной. Угол поворота платформы относительно корпуса прибора или

поворот корпуса прибора вокруг оси подвеса платформы будет измерен
потенциометрическим датчиком 7, с выхода которого снимается кома-

ндныи сигнал U kn.

В том случае, если требуется развернуть платформу для ее ориента-

ции, на датчик момента интегрирующего гироскопа подается ток Ig.
Под действием момента Мз = kI~, развиваемого датчиком, рамка гиро-
блока начинает разворачиваться с угловой скоростью

P = Й1д/D. (1.1 1)



1.4. ТРЕХСТЕП ЕН НАЯ ГИРОСТАБИЛИЗИРОВАННАЯ ПЛАТФОРМА

ГСП несет на себе акселерометры или интеграторы линейных ускоре-

нж, измеряющие кажущееся ускорение или кажущуюся скорость КА в

строго определенных направлениях, задаваемых положением ГСП.

Яля исключения влияния угловых колебаний на ГСП устанавливают

карданный подвес, который при некоторых ограничениях на углы пово-

рота КА не нарушает первоначальной ориентации платформы (рис. 1.4).
Акселерометры 14, установленные на ГСП с карданным подвесом, сохра-
няет свою ориентацию в инерциальном пространстве. На рис. 1.4 приве-
дена схема системы стабилизации заданной ориентации ГСП, включаю-

щей в себя три следящие системы с исполнительными органами, распо-
ложенными на осях карданного подвеса. Чувствительные элементывЂ”

поплавковые интегрирующие гироскопы, измеряющие угловые скорости

Рис. 1.4
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платформы со„, со„со, находятся на самой платформе. Здесь же пока-

заны акселерометры, оси которых образуют прямоугольный трехгран-

Хс ~с~с.
Плоскость платформы Z,Õ, совпадает с плоскостью горизонта стар-

та. Ось ООХС ориентирована по заданному направлению движения, а ось

О() Yс совпадает с вертикалью старта. Ось O&lt ZС ориентируе ся та им

разом, чтобы система была правой.
Яля траекторий, расположенных в плоскости Хе Уо ось наружной

рамки подвеса чаще всего ориентируется по продольной оси аппарата

ОХ. В этом случае с командного датчика 7 снимается сигнал, пропорцио-

нальный углу вращения аппарата y (cM. рис. 1.4) .

Ось внутренней рамки подвеса платформы на старте ориентируется

параллельно оси OZ(). С командного датчика 9, расположенного на оси

внутренней рамки подвеса платформы, снимается сигнал, пропорцио-
нальный углу тангажа д. С датчика 8, расположенного на оси промежу-
точной рамки подвеса, снимается сигнал, пропорциональный углу рыска-
ния аппарата ф.

Принцип работы системы стабилизации. При появлении у платформы
1 угловых скоростей с~„, ыу, со~ интегрирующие гироскопы 2, 3, 4 бу-

дут прецессировать вокруг своих осей. Электрические сигналы, цропор-
циональные углам прецессии P., подаются на усилители б, 10, 12, а затем

г'

на исполнительные органы 5, 11, 13, которые разворачивают платформу

обратно в исходное положение.

Таким образом, трехстепенная ГСП представляет собой приборно
реализованную стартовую систему координат ООХ,У,У„относительно
которой изменяются углы ориентации аппарата д, ф, р и кажущиеся

(негравитационные) ускорения К'„е, Wy0, Wz0. Учет гравитационного

ускорения, а следовательно, определения координат и скоростей КА

возможно только в алГоритмах расчета, реализуемых на его борту.
Основное требование, предъявляемое к ГСП, это сохранение в про-

цессе полета ориентации, установленной на старте. При неизменной

зриентации платформы оси акселерометров в процессе полета будут
ориентированы вдоль осей стартовой системы координат.

Отклонение платформы от требуемой ориентации обусловливается
главным образом дрейфом нулей интегрирующих поплавковых гироско-

пов. Уход нулей гироприборов отслеживается следящими системами

ГСП и тем самым создается погрешность в ориентации платформы.
При появлении отклонений (уходов) платформы возникают сигна-

лы рассогласования в командных датчиках платформы, которые отраба-
тываются системой управления аппарата.

Кроме уходов осей платформы от заданной стартовой ориентации
в системе имеются погрешности в начальной стартовой ориентации.

Яля того чтобы оси платформы Х„, Y„, Л„были ориентированы
по осям расчетной стартовой системы ОХ, Y,Z„ïëàòôîðìà должна быть
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приведена в горизонтальную плоскость старта, а ось ОХ„должна быть

ориентирована в плоскости стрельбы.
Чувствительными элементами, контролирующими горизонтальность

платформы, являются акселерометры, установленные на платформе.
Контроль ориентации платформы по азимуту выполняется специальной
оптической системой [ 28] .

Время окончания приведения платформы к требуемой ориентации

должно соответствовать назначе1нному времени старта. На практике

всегда имеют место погрешности в начальной ориентации платформы,
которые обусловливаются, главным образом, зонами нечувствитель-

ности следящих систем.

Отклонение во времени окончания приведения ГСП к требуемой
ориентации влечет за собой изменение положения плоскости траектории
выведения и орбиты в инерциальном пространстве. Это объясняется тем,
что платформа получит дополнительный поворот от вращения Земли.

Таким образом, дрейф нулей чувствительных элементов и погреш-
ности в начальной ориентации платформы приведут к тому, что теку-
шая ориентация платформы будет отличаться от расчетной ориентации.
Погрешности в ориентации ГСП приведут к погрешностям в углах ориен-

тации аппарата относительно стартовой системы координат. Кроме того,
оси акселерометров, ориентированные по осям платформы Х„, У„, У„,
не будут совпадать с осями стартовой системы ООХ, Y~~, Z,,что приве-

дет к ошибкам определения составляющих скорости и координат место-

положения КА.

1.5. Ч ЕТЫРЕХСТЕ П ЕННАЯ ГNPOCTABИЛИЗИРОВАННАЯ

ПЛАТФОРМА

Одним из существенных недостатков трехстепенной гиростабилизи-
рованной платформы является ограниченность угла поворота внутрен-
ней рамки относительно наружной. Поэтому платформа сохраняет за-

данную ей ориентацию только в том случае, когда угол рыскания КА не

превышает угла поворота внутренней рамки.
В КА, предназначенных для больших пространственных маневров,

чтобы исключить складывание рамок, в ГСП вводят третью рамку, по-

зволяющую развернуть всю систему карданного подвеса, не нарушая

ориентации платформы [ 28].
На рис. 1.5 приведена схема подвеса четырехстепенной платформы и

показана ориентация осей КА в момент старта. Сигналы, возникающие в

результате разворота КА на углы у&g ;, з, уз (у лы разворот ), снимаю

с датчиков, расположенных соответственно на осях подвеса платформы,
внутренних рамок 1 и 2.

Если угол ~р2 становится большим и, следовательно, возможно со-
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ударение рамок 1 и 2, что недопустимо,
У~

то включается следящая система, развора-
чивающая наружную рамку 3, а вместе с

ней и весь карданный подвес. При разво-
роте карданного подвеса увеличивается

~'Р, угол между осью вращения внутренней
рамки 1 и осью КА, вокруг которой

yг совершается возмущенное движение КА.
~П

2 вЂ” С увеличением угла между осями умень-х„
шается проекция вектора конечного

поворота [ 13] на ocb вращения внутрен-

Р~ ней рамки и тем самым предотвращается

нарушение рабочего состояния ГСП.

Погрешности в ориентации четырех-
степенной платформы будут те же, что и

у трехстепенной. Кроме того, обработка
информации (углов), поступающей с

Рис. 1.5 четырехстепенной платформы, значитель-

но сложнее. При развороте рамки 3 на

угол ~р4 искажаются сигналы, снимаемые с датчиков углов ~р1, ~р2. По-

этому параметры, характеризующие ориентацию КА, определяются

сравнительно сложными алгоритмами.

1.6. АКСЕЛЕРОМЕТРЫ

Акселерометр вЂ” бортовой прибор, измеряющий линейное ускорение
КА. В системах инерциальной навигации акселерометр являетса одним

из видов чувствительных элементов. Обычно на ракетах-носителях (PH)
и космических аппаратах устанавливают три акселерометра, измеряю-

щих линейное ускорение в трех взаимно перпендикулярных направле-
ниях. Особенность акселерометра заключается в том, что он определяет
не истинное, а кажущееся ускорение. Акселерометр, установленный в

центре масс аппарата, будет измерять только ту составляющую ускоре-

ния, которая создается силами негравитационного происхождениявЂ”
тягой двигателя и силами сопротивления среды, в которой происходит
движение аппарата. Ускорение, создаваемое силой земного притяжения,

одинаково действует на КА и на подвижную инерционную массу т аксе-

лерометра и поэтому не создает смещения чувствительного элемента

(маятника) относительно корпуса КА.

Ускорение Ю~, измеряемое акселерометром, называют кажущимся
l

ускорением.
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Перемещение ~ массы т с помощью того или иного датчика преобра-
зуется в электрический сигнал, пропорциональный измеряемому ускоре-
нию И~~, который подается в бортовую цифровую вычислительную ма-

шину (BIJBM), где и проводятся первое и второе интегрирования уско-

рения.

Необходимо здесь же заметить следующее. Так как действующее на

КА гравитационное ускорение не влияет на отклонение чувствительного
элемента акселерометра, то при определении скорости и перемещения
КА ее величина должна учитываться в алгоритмах расчета.

1.7. Б ЕСПЛАТФОРМ ЕН НЫ Е СИСТЕМЫ

ОРИЕНТАЦИИ И НАВИГАЦИИ

Инерциальные навигационные системы, построенные на базе ГСП и

БЦВМ, к настоящему времени получили весьма широкое распростране-
ние. Однако ГСП сложное и дорогое устройство. Поэтому не прекраща-
ются поиски построения навигационных систем платформ [ 9, 10, 20, 2б,

30], у которых габаритные размеры, масса и потребление энергии были
бы существенно меньше, чем у систем, построенных на базе ГСП.

В бесплатформенных системах акселерометры и гироскопические

приборы монтируются непосредственно на KA и поэтому участвуют
во всех его линейных и угловых движениях.

При отсутствии в системе ГСП определение параметров, характери-
зующих ориентацию и навигацию КА, возлагается на БЦВМ.

Алгоритмы по определению параметров ориентации осей КА сущест-
венно зависят от характера первичной информации, получаемой с датчи-

ков углового движения.
В качестве датчиков углового движения аппарата в бесплатформен-

ных инерциальных навигационных системах применяют двухстепенные

гироскопы или одноосные гиростабилизаторы.
Бесплатформенные инерциальные системы ориентации, построенные

на базе датчиков угловых скоростей, обладают существенными недостат-
ками по сравнению с системами ориентации, построенными на базе одно-

oGHbIx гиростабилизаторов.
В системах ориентации с датчиками угловых скоростей параметры

(направляющие косинусы), характеризующие ориентацию аппарата отно-

сительно базовой стартовой системы координат, определяются интегри-
рованием девяти уравнений с переменными коэффициентами. Кроме то-

го, конструктивно реализовать датчики, которые измеряли бы широкий
диапазон угловых скоростей очень трудно.

В системах ориентации, построенных на базе одноосных гиростаби-
лизаторов, первичная информация вЂ” это приращение углов поворота
KA на выбранном интервале времени. Причем, никаких ограничений на

эти углы не накладывается.
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При выяснении условий применения бесплатформенных систем в

КА не будем касаться обычных технических требований, предъявляемых
к приборам системы управления. Здесь следует обратить внимание на су-

щественно различные условия работы приборов на участке выведения

и на орбите ИСЗ. На участке выведения корпус КА под воздействием
тяги двигателя и аэродинамических сил совершает изгибные и продоль-
ные колебания, чего нет при орбитальном движении. Так как акселеро-

метры и датчики угловых скоростей установлены непосредственно на

корпусе КА, то они участвуют вместе с корпусом во всех изгибных ко-

лебаниях корпуса и одновременно воспринимают вибрационные коле-

бания мест крепления приборов. Поэтому, снимаемая с приборов инфор-
мация о движении КА несет в себе погрешности, создаваемые вибрация-
ми мест крепления и изгибными колебаниями корпуса аппарата. От-

фильтровать воспринимаемые приборами помехи без искажения основ-

ного сигнала, характеризующего движение КА как твердое тело, прак-
тически невозможно. К приборам предъявляется требование, чтобы зона

нечувствительности была как можно меньше, для того чтобы не накопи-

лись погрешности в определении того или иного навигационного пара-

метра. Так, например, минимальная угловая скорость, воспринимаемая
поплавковыми интегрирующими приборами, составляет (10
10 )со,„„, [23]. Яля прибора с со~,„= 25 /с со,„;„= 10'/с. Порог
чувствительности датчика вЂ” б'. Вибрации и изгибные колебания могут
достигать нескольких угловых минут в секунду, что значительно превы-
шает ~min Те же помехи будут присутствовать и в сигналах, снимае-

мых с акселерометров.

Так, например, смещение нуля в акселерометрах может быть дове-

дено до (10
4

... 10 ') g, а перегрузки от вибрации могут на порядок
и более превышать приведенную величину смещения нуля.

Поэтому БИНС могут найти применение, главным образом, на тех

участках полета (орбиты ИСЗ), где нет больших перегрузок.

Следует отметить, что в работе [30] при рассмотрении компоновки

БИНС отдается предпочтение системам, построенным на базе интегри-

рующих поплавковых гироскопов.



ГЛАВА 2.

НАВИГАЦИЯ НА УЧАСТКЕ ВЫВЕДЕНИЯ

2.1. СИСТЕМЫ КООРДИНАТ

Вопросы ориентации и навигации аппарата можно рассматривать в

любой базовой системе отсчета. Однако алгоритмы, определяющие

ориентацию и навигацию аппарата, существенно зависят от принятой
системы отсчета. Выведение аппарата в околоземное пространство на-

чинается с точки старта и поэтому вполне естественно основная система

отсчета измеряемых на участке выведения параметров движения долж-

на быть привязана к точке старта. Кроме того, ориентация платформы
относительно горизонта и меридиана старта предопределяет направление
осей основной системы отсчета. Поэтому в качестве основной базовой

системы отсчета вводится так называемая начальная, стартовая система

Оо Хс YсУс. Начало систе~~ Оо совмещено с точкой старта, расположен-

ной на поверхности Земли. Ось Оо Yс направлена вверх по местной вер
тикали старта. Оси Оо Хс и Оо~ находятся в плоскости горизонта стар

та. Ось ООХс под азимутальным углом А направлена в сторону движения

аппарата. Азимут А отсчитывается от северного направления меридиана

старта к востоку. Ось 00~с направлена в соответствии с правой систе-

мой. Система Op X~ Yс~с, начиная с момента старта КА и далее в процес-
се движения "заморожена", и, следовательно, не участвует во вращении
Земли.

При рассмотрении вопросов ориентации воспользуемся связанной с

КА системой ОХУ~, начало которой находится в центре масс аппарата,

ось ОХ направлена по продольной оси аппарата к головной его части.

-Ось OY ориентирована в плоскости симметрии и направлена вверх, когда
ось ОХ находится на горизонтальной плоскости. Ось (Ж направлена в

соответствии с правой системой координат. Ориентация связанной сис-

темы координат ОХУ~ относительно стартовой системы координат
00X~ Y~Z~ в момент старта показана на рис. 2.1. Здесь же показана так-

же система координат ООХ„У„У„, связанная с гиростабилизированной
платформой, оси которой ОеХ„У„У„направлены соответственно по

осям 0()X Y~Z~.
Углы тангажа д, рыскания ф и вращения у, определяющие ориента-

цию аппарата относительно системы ООХ„Y Z, показаны на рис. 2.2.

Порядок разворотов аппарата д ~ ф ~ ~р принят в соответствии с ориен-
тацией осей карданного подвеса.

Стартовая система координат ООХ Y&lt; ~ в кото ой выполняе

интегрирование ускорений, измеряемых акселерометрами, плохо при-
способлена для определения координат местоположения КА, находяще-
гося в орбитальном движении. Координаты и скорости движения аппара-
та в орбитальном движении определяют в различных геоцентрических
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Рис. 2.2Рис. 2.1

Таблица 2.1

экваториальных системах, начало которых находится в центре Земли 01,

Яля определения параметров движения аппарата введем несколько гео-

центрических и экваториальных систем координат.
1. Инерциалыщя геоцентрическая система координат

вЂ” О, $qg. Нача-

ло системы координат О, находится в центре Земли. Ось 0~ f ориентиро-
вана параллельно оси Op Y,. Ось 0) $ находится в плоскости экватора и

направлена параллельно вектору начальной скорости точки старта Up (0) .

Ось О, т~ расположена в плоскости меридиана старта и направлена в соот-

ветствии с правой системой. Ориентация осей Ое Х, У,Уе и 0~ ~т1~ относи-

тельно земного эллипсоида показана на рис. 2.3, где углы ~р и В соответ-

ственно геоцентрическая и геодезическая широты точки старта. Расхож-

дение между географической и геодезической широтой не превосходит
3" [ 12]. Поэтому в задачах навигации КА географическую и геодезичес-

кую широты отождествляют.
Угол А вЂ” азимут оси ОоХ„P вЂ” северный полюс земного эллипсои-

да (см. рис. 2.3). Направляющие косинусы, определяющие взаимную

ориентацию осей стартовой и связанной систем координат, приведены
в табл. 2.1.



Рис. 2.4Рис. 2.3

Таблица 2.2

о,t'0,6 OiчОси систем координат

вЂ” япАcosA014

cos АзшА01 fli

Таблица 2.3
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2. Инерциальная геоцентрическая система координат О, ~, и, ~,.

Ее начало 0& t; находи с в цен ре Зем

В системе 0&gt;) q g сь 0 t' направл на по си 0& t; . си О

0,~~, повернуты вокруг оси 0~ f на угол азимута А. Взаимное располо-
жение систем координат 01 ~ц~ и О, $~ q, g, показано на рис. 2.4. Направ-
ляющие косинусы, определяющие взаимную ориентацию систем коорди-
нат 0~)pal и О, ~, и, Р,, приведены в табл. 2.2. Направляющие косинусы
осей стартовой системы Оо Х, Y,Z, относительно осей системы ~1ц1 ь" ко-

ординат приведены в табл. 2.3.



Введенные здесь геоцентрические си-

стемы О,~т~[ и 0,~)ц) ~) могут быть

применены при определении параметров
движения на участке выведения.

3. Геоцентрическая экваториальная
система координат 0) )p)1p(. При рас-

смотрении вопросов навигации и ориента-

ции аппарата в орбитальном движении

потребуется знание координат местопо-

ложения КА и составляющих скорости

движения в геоцентрической системе

О, $pgpgp. Ось О~о в момент старта на-

ходится на пересечении плоскости мери-

Рие. 2.5 диана старта с плоскостью экватора, ось

О) ~о направлена по оси вращения Зем-

ли, ось О1ро находится в плоскости экватора и направлена в соответст-

вии с правой системой координат по оси 0,$. Взаимное расположение
систем координат 0) Pppp(p и О) ~)Я' показано на рис. 2.5.

Направляющие косинусы, определяющие взаимную ориентацию

осей, приведены в табл. 2.4.

Таблица 2.4

В соответствии с табл. 2.2 и 2.4 взаимное расположение систем ко-

оРдинат О) $) )1) f), О, $p Це (p опРеделЯетсЯ следУющей матРицей напРав-
ляющих косинусов.'

(2.1)

Величины р;&g ;, представляю ие со ой направляю ие косин сы ос
'

определяются следующими выражениями:
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Ргг = ЗША;

@23 = cosA соз В;

p3 g
вЂ” cos В;

Р32

Ð3 3
вЂ” ~1П В.

pq q
= sinA sinB;

pq2 = cosA;

pq 3
= вЂ” sinA cos В;

рг q
= вЂ” cosA sin В;

1

2.2. ОПРЕДЕЛЕНИЕ КООРДИНАТ И СОСТАВЛЯЮЩИХ

СКОРОСТИ ДВИЖЕНИЯ КА

t

~~„,
= ~хо = 3 1~хо~г,'

0

t

W&l
; gt; = Wy = 3'

0

Составляющие гравитационного ускорения g», g ., векторы кото-

рых направлены соответственно по радиусу r местоположения аппарата

и по оси, параллельной оси вращения Земли, определяются выражениями

г
о З о~ г

g,
= вЂ” вЂ” вЂ” вЂ” (Ssin y

вЂ” 1);
г' 2 r~

и,;
о
= 3 Яда ф.

Ю-
»
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Основная информация при определении координат и составляющих

скорости движения центра масс аппарата вЂ” это кажущиеся ускорения

~у ~ ~у ~ ~у измеряемые акселерометрами, оси чувствительности

которых ориентированы по осям ГСП Х„, Y„, Z„. Полагая, что ГСП на

участке выведения сохраняет начально-стартовую ориентацию и, следова-

тельно, оси платформы Х„, Y„, У„будут ориентированы соответственно

по осям Xc, ~c Zc юартовой системы координат, то кажущиеся ускоре-
ния аппарата Ю„~, Wy&l ;, Ю ~, вект ры кото ых направл ны по о ям
У,, 2„будут равны соответственно ускорениям +ra' +ye ~гп При
принятом допущении составляющие кажущейся скорости в инерциаль-

ной геоцентрической системе 0~ ~~г1~~~ в соответствии с табл. 2.2 и

табл. 2.3 направляющих косинусов будут определяться выражениями
t

W6~
= Wzp = I 1~го~г'

r 0



Проекции векторов гравитационного ускорения на оси 31 Ql fl опре-
деляются выражениями

(, О

g =gr +g -G0
6 6

n„ О

g =gr вЂ” + g ° СО
п1 r

n~"
(2.4) ~

f) О

g =gr вЂ” + g ° Сд
~1

r
~1

где $&g ;, &g ;,

&gt; вЂ” к орд наты А; $& t;/1 p, 1, ~,/г вЂ” аправля
сы радиуса-вектора r.

Величины ю
~,, ы,, с ~„, являются проекциями на оси $,, q,, f, еди

n~'
ничного вектора м, направленного по оси вращения Земли:

~~,
= вЂ” созВsinА; ю, =cosВсозА; ю„, =sinЯ, (2.5)

где А вЂ” азимут оси ООХ„В вЂ” угол наклона оси О,~, к плоскости

экватора.
В начальный момент движения (t = О) величины g ~ (О), &l ;, ( ), g1,

соответствуют точке старта. Следовательно,и величины p(0), r (О), соот-

ветствующие точке старта, могут быть заранее заложены в ЭВМ и вычис-

лены.

Запишем выражения, показывающие приращение скорости в зависи-

мости от гравитационного ускорения:

t t t

V] = j g,dt; V, = j g,dt; Vt, = j gt,dt. (2.6)

Составляющие скорости аппарата на момент t будут определяться
выражениями

Г~, (t) = V, (О) + W, (t) + V, (t);

(t)= V„,(0)+ W„,(t)+ V (t);

i„,(t)
=

i„,(0)+ W„,(t)+ V (t).

(2.7)'

t

ф,(г)=ф,(О)+ j V„(t)dt;
О
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Начальные скорости аппарата V, (О), V, (О), ~~„, (О) равны состав-

ляющим скорости старта.

Координаты аппарата на момент времени t вычисляются по фор1
мулам 1



(2.8)

Начальные значения координат старта КА $& t; ( ), 11 ( ), pi О

о о о

Величины ы,, со,, ы„, являются постоянными величинами и, сле-

довательно, могут быть вычислены заранее до начала движения КА и

введены в систему в качестве установок.

Так как вычисления ведутся на бортовой вычислительной машине

(БВМ), то приращения скоростей и координат за время интегрирования

(О, t) можно рассматривать как приращения на шаге интегрирования, и

начальные значения есть значения в начале шага, равные значениям в

конце предыдущего шага.

По полУченным кооРдинатам ~, (t), г1 г (t), g~ (t) можно опРеделить на

момент времени t радиус r и геоцентрическую широту у местоположения

КА:

r(t)
= (2.9)

(, (е)с7 + ц,(е)Й + ~,(е)ы(1 '
qi

sin y(t) =- (2.10)

В соответствии с матрицей направляющих косинусов (2.1) эквато-

риальные координаты и скорость КА будут определяться следующими

выражениями:

3o вЂ” Р1iki + Рг1Ч1+ Рзi (i

Чо =Aisle + РггЧ1+ РзтЬ
'

1о вЂ”

Ai z 3i + Рт з Ч1 + Рз з Ь~.

(2.11)

~ 1 э

~1 э

~1

(2.12)

Вычислив координаты КА, можно вычислить величину радиуса

r = ~/ ~т + т~~ + ~~

23

Аналогичными выражениями

скорости

~~1 =Р11 ~~1+ Ю1 ~~1+ Р31

~~О ~12 ~(1 ~22 ~~1 ~32

~~О Р13 ~(1 Р23 ~~1 + РЗЗ

будут определяться и составляющие



и направляющие косинусы радиуса-вектора r

И

cos (г, $p ) = $p/r;
Л

сов (г, пе) = пе/г;
A

cos (r, gp ) = gp/г.

Геоцентргческая широта ~р будет определяться выражением

sin y = gp/г.

(2.14)

(2.15)

2.3.ОПРЕДЕЛЕНИЕ ГЕОГРАФИЧЕСКИХ КООРДИНАТ КА
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Географические координаты КА, определяющие положение аппарата
относительно поверхности земного эллипсоида, в работах [2, 6, 10]
определяются с помощью вращающейся ГСП, отслеживающей угловую
скорость Земли и угловую скорость движения аппарата относительно

Земли. В настоящей книге параметры движения определяются с помо-

щью гиромабилизатора, платформа которого сохраняет постоянно на-

чально-стартовую ориентацию. Поэтому алгоритмы по определению гео-

графических координат аппарата с платформой, сохраняющей начально-

стартовую ориентацию, существенно отличаются от алгоритмов с вра-
щающейся платформой.

Под географическими координатами здесь будем понимать долготу
Х, геоцентрическую широту у и геоцентрическую высотуK

На рис. 2.6 показано положение КА (точка М) в системе координат

ОоРрроРо и даны сферические координаты Ф, у, г,соответствующие

этому положению.

Исходя из выражения (2.11), можем записать

y
= arcsin (gp/г); (2.16)

Ф = arccos ($p/r cos y) . (2.17)

Приращение долготы ~Х местоположения КА относительно меридиа-

на старта определяется следующим соотношением:

MÇ t, (2.18)
где соз

вЂ” угловая скорость Земли; t вЂ” бортовое время полета КА, отсчи-

тываемое от момента старта.

Следовательно, можем определить долготу Х местоположения КА по

формуле

Х=Х, + ~Х, (2.19)

где Хе вЂ” долгота меридиана старта.
Зная геоцентрическую широту у по формуле (1.3), можем опреде-

лить расстояние R от центра Земли до точки земной поверхности, над

которой находится КА.



Рис. 2.6 Рис. 2.7

Радиус r текущего местоположения аппарата можно вычислить по

формулам (2.13) или (2.9) .

Так как величины r u R для высоты H известны, запишем

H=r вЂ” R. 2.20

В,(0) = 0;

ц,(0) = Ле sin (y~ вЂ” В) = вЂ”Ro ип у; (2.22)

g (0) =Же cos(B вЂ” уе) =Ло сов'у.

За время движения аппарата положение точки С изменяется только
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В дополнение к изложенному способу определения географических
координат аппарата рассмотрим другой способ их определения, который
может быть использован на участке выведения КА на орбиту.

На рис. 2.7 показано перемещение точки старта С за время движения

КА относительно невращающейся сферы. Начальное положение точки

старта
вЂ” Се,' уе вЂ” геоцентрическая широта точки старта; В вЂ” угол на-

клона оси ~ к плоскости экватора; а = 433 t вЂ” угол поворота меридиана

старта за время движения КА.

Обозначим Ао радиус точки старта и у разность углов В
вЂ”

~ро. Запи-

шем координаты точки С в геоцентрической системе $qg, равные проек-
циям радиуса Rp.

= Ле вЂ” cos ~pe sin а;

ц
= Ле (sin ~ре cos В вЂ” cos ~pe sin В cos a); (2.21)

=Ле(sinуе sinВ+ cos~ре cosВ cosа).

Начальные значения координат (положив а (О) = О) будут иметь следую-

щие значения:



на угол а. Поэтому составляющие скорости точки С будут определяться

выражениями

$,
= Vp cosа; т~ = Vp sinВsinа; (2.23)

1 = Vp cos~ sin ~' ~о =Rp~3 cospp.

Начальные значения составляющих скорости можно записать в виде

6,(0) = Vp, 5,(0)=0; W,(0) =0. (2.24)

Координаты точки С в системе ~, и, ~, в соответствии с табл. 2.2

определяются из соотношения

cos А вЂ” япА

sin А cosA 0

О 0 1

(2.25)

откуда

= $~ cosA вЂ” g& t; и
М

'g ~ с
= 1с sin A + т)с cos А; (2.26)

1С С.

Скорость перемещения точки С можно определить по формулам

11с = 1с сов А вЂ”

чс sin А;

q~~ = ~, sin A + q~ cosA; (2.27)

~1 с 1с.

Начальные значения координат с учетом (2.22) вычисляются из вы-

ражений

1 ~ с (О) = ~ о sin y sin A;

q, с (О) = вЂ”Я о sin y cos A;

g~~ (0) =Rp cos y.

Начальные значения скоростей с учетом (2.24) можно записать в

виде

1 ~ с (О) = Vp сов А;

(2.28)

ч1с(0) = ~'О sin

i„(0) =О.

(2.29)

На рис. 2.8 показаны текущее положение точки старта С и текущее
положение КА (точка М) относительно невращающейся 'сферы. Точка
M' находится на поверхности сферы под точкой М. Таким образом, угол
~Х может быть определен как двухгранный угол между меридиональ-
ными плоскостями, проходящими через точкиM и С.
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Рассмотрев сферический треугольник

~УМ, заметим, что дуги NC и NN', которые
обозначим соответственно ~ и ~М, будут
определяться выражениями

~с = 90 вЂ”

фо (2.30)

(2.31)гМ
= 9О вЂ”

~.

Дуга СМ' может быть определена, как угол

&lt;е ду вектор м u
Используя формулу косинуса угла

~ежду векторами, запишем

1

Рис. 2.8

cos (CM ) = (2.32)(1111с+ Qt %ñ+ Ь Ьс).
rR,

Яля определения угла &g ;Х запи ем форм лу ля косин са д

сферического треугольника:
сов (CM') = cos Z~ cos Z& t + in Z~ i У os Х, (2.

откуда

соз(СМ') вЂ” соз2с cos ZM
(2.34)cos ЬХ =

sin 2ñ sin ZM

Следовательно,
сов (СМ') вЂ” cos Zz cos 2М

(2.35)ЬХ = arccos (
sin Zq уп 2М

где cos (CM') вЂ”

определяется выражением (2.32), а дуги Zc и У вЂ” вы-

ражениями (2.30), (2.31) .

Определив приращение долготы ЛХ, далее можем записать

Х= Хо+М.
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Геоцентрическая широта КА у в данном случае может быть вычисле-

на по выражению (2.10) .

Располагая геоцентрической широтой р, радиус R точки М' будет
определяться выражением

R = а(1 вЂ” n sin y).

Вычислив величины r и R, получим значение высоты

H= r вЂ” R.



ГЛАВА 3.

ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ ОРИЕНТАЦИИ КА

НА ОРБИТЕ ИСЗ С ПОМОЩЬЮ ГСП,

ОРИЕНТИРОВАННОЙ В СТАРТОВОЙ СИСТЕМЕ КООРДИНАТ

3.1. ОРИЕНТАЦИЯ КА НА ОРБИТЕ

Одной из задач, которая ставится перед навигационной системой при

движении аппарата по орбите ИСЗ, является задача ориентации аппарата
в плоскости орбиты.

Выполнить данную задачу с помощью некорректируемой ГСП можно

только в течение короткого времени, соизмеримого с длительностью

участка выведения. При более длительном времени полета будут накап-

ливаться погрешности в ориентации платформы, обусловленные уходами

платформы и ошибками выведения аппарата на орбиту. Поэтому ориен-
тировать аппарат при более длительном полете по орбите с помощью

некорректируемой ГСП практически невозможно. Яля того чтобы с

помощью ГСП можно было ориентировать аппарат в требуемое поло-

жение при более длительном полете на орбите необходимо в процессе
полета определять и корректировать накопившиеся погрешности в ори-
ентации ГСП.

Определение погрешностей в ориентации платформы возможно пу-

тем измерения углов линий визирования астроориентиров, что и рассмат-

ривается в гл. 4.

В данном разделе в базовой стартовой системе дан способ расчета уг-

лов, определяющих ориентацию аппарата относительно плоскости орби-
ты и местного горизонта в зависимости от аргумента широты и.

Параметры орбиты КА могут быть определены по значениям коор-
динат и составляющих скорости, вычисленным по информации, получае-
мой с ГСП на момент окончания активного участка полета.

Для определения ориентации аппарата на орбите введем следующие

системы координат:

1. Подвижная орбитальная система координат О„Х„Y„2„, в которо
начало координат О„совмещено с центром Земли, а плоскость X„Y„
плоскостью орбиты. Ось Х„направлена по радиусу-вектору r, ось Y„
в направлении движения КА и ось ~„направлена в соответствии с пра
вой системой координат. Положение системы координат Х„, Y„, ~

относительно экваториальной системы Î~ ~ецио~~ показано на рис. 3.1

где точка N вЂ” восходящий узел орбиты: Q вЂ” долгота восходящего уз

ла, отсчитываемого от оси ~е, и вЂ”

аргумент широты местонахожден

аппарата M.

2. Система координат ОХ*У*У* вЂ” система, соответствующая прог

раммной ориентации аппарата. Точка О вЂ” местонахождение аппарата

определяемое аргументом широты и и радиусом-вектором r(u). Ос

28



Направляющие косинусы осей Х*, У*, 2* относительно системы ко-

Ординат Х„У„~„будут определяться матрицей

Приведем здесь основные зависимости для определения параметров

орбиты Q и i;:

sin Q = вЂ” а1/v sin i;

cos Q = вЂ”

v& t; /а in

сов~ = пз/&l

(3.1)

(3.2)
~Ж о,, g2, gg вЂ” компоненты вектора о, представляющего собой IIocToHH-
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~'* направлена по местной геоцентричес- 1о

~ой вертикали Х„. Ось Х* находится в

длоскости орбиты и направлена в сторо- у

~у движения аппарата по орбите. Zg Г

Необходимо отметить, что обычно r хн

l Г 7

долготу восходящего узла, как и прямое / l 7о
восхождение светил, отсчитывают от на- Р

правления на точку весеннего равноден-
0

(-,твия. Введенный здесь отсчет долготы

восходящего узла от меридиана старта, Ф

"замороженного" на момент старта КА,

обусловлен тем, что вся первичная

информация, поступающая с ГСП, а

затем и последующая ее обработка
производится в стартовой системе коор-

динат 00 Хс У~2„начало которой находится на меридиане старта. Вслед-

ствие этого перевод навигационной информации из стартовой системы

координат в геоцентрическую экваториальную систему координат
О~ $pgpgp, где ось $p лежит в плоскости меридиана старта, является

довольно простым. В том случае, когда требуется определить долготу
восходящего узла орбиты относительно направления на точку весенне-

го равноденствия, то по заданным дате и времени старта введенную
здесь долготу Й легко пересчитать в долготу, отсчитываемую от нап-

равления на точку весеннего равноденствия у, не прибегая к пересчету

координат аппарата ($p, пе, Pp ) .

В соответствии с введенными здесь системами координат в табл. 3.1

даны направляющие косинусы осей Х„, У, Z îòíîñèòåëüíî эквато-

риальной системы 01 $p пе gp.



Таблица 3.1 1

(3.5)

Разрешая выражения для ~о и по относительно cos и и sinu, получи

( cos&l ; q i
сози =

г созе

(3.6)
~р со~ & t; Ђ” $o 1

sinu =

г созе

Таким образом,по координатам местоположения КА ($p, пе, fp)
можно определить положение орбиты (Q, i) и аргумент широты и.

В последующих главах используются прямое восхождение ек,
склонение б аппарата в системе Î~ $p пе fp.

Приведем выражение для определения акА, ОК
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ную интеграла площадеи, и определяются следующими выражениям

о =„,(О) V~ (О) вЂ” tp(О) ~'„(О)'
,, =W,(0)1 (0) вЂ” 6,(0) V~ (О); (3.3)

69(0) V (О) вЂ” np(0)1 (О)

г з (3.4)

Значения координат gp(0), &lt;p( ), gp О и скорос ей Г~ ( ) р (~р '

~о
V (О), соответствующие началу орбитального движения, определяются

выражениями (2.11), (2.12) .

Яля определения аргумента широты и приведем экваториальные

координаты КА, выраженные через параметры Q, ~ и аргумент широты и.

В соответствии с табл. 3.1 имеем

$p = r(cos u cos Q вЂ” sinu sin Q cos i);

це =
г (cos и sin Q+ sin u cos Q cos i);

fp = r sin u sin ~.



В соответствии с рис. 3.1 и принятым отсчетом угла а имеем

КА

Углы &g ; о ак д ги сферическ го треугольн ка определяю
дз слс,дующих соотношений:

(3.8)tg Ьа = tgu cosi;

sin О вЂ” sin y
вЂ” sin u sin 1,

~де p вЂ”

геоцентрическая широта местонахождения КА.

Заметим, приведенные здесь формулы справедливы и в том случае

если отсчет долготы Q узла прямого восхождения ведется от направле
сия на точку весеннего равноденствия.

Необходимо также заметить, что в случае задержки старта координа
ты аппарата и параметры орбиты Q, i в системе О~ ~оцо~о остаются не

изменными.

3.2. ОПРЕДЕЛЕНИЕ УГЛОВ ОРИЕНТАЦИИ КА

ОТНОСИТЕЛЬНО СТАРТОВОЙ СИСТЕМЫ КООРДИНАТ ОоХоУ 2&
ПРИ ДВИЖЕНИИ ПО ОРБИТЕ ИСЗ

Рис. 3.2
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Программную ориентацию КА Х*Y Z*íà орбите относительно стар

товой системы координат ОоХ, Y,ZC будем определять углами до, фо
~о. Схема разворотов, определяющих положение системы Х*У*2* отно

сительно системы O&gt X~ Y~Z ~, показ на на р с. 3

При приведении КА к требуемой ориентации будем полагать, чтс

плоскость орбиты мало отклоняется от продольной плоскости Х Y

стартовой системы координат, т.е. углы фо и ~ро невелики и находятся т

Области углов, измеряемых ГСП. В этом случае КА можно ориентиро
вать в плоскостях орбиты и местного горизонта с помощью ГСП, сохра
зияющей стартовую ориентацию. Будем
полагать, что программные значения ~С

углов до, фо, ~о закладываются в 0

&lt;IJ M а теку ие значе ия д, ф У

снимаются с датчиков углов ГСП.
Ро Х

Ф

Организуя в БЦВМ разности Лд =

= & t; Ђ” о, ~ Ф Ђ” о, ~ =ф

Ђ” Ф

Затем введя их для обработки на нуль

автомат стабилизации, КА будет и,
приведен к требуемой ориентации.

Необходимо заметить следующее.
и

карданный подвес платформы до- Ро хс

пускает неограниченные повороты

1латформы только относительно



Во]
ЧО э

fo J

Р11 Р12 Р13

Р21 Р22 Р23 (3.9)

Во

~0

fo

~1 1 ~1 2 ~1 3

~21 ~22 ~23

где черта над символом обозначает орты соответствующих осей. Элемен

ты и.. определяются выражениями (2.2), а элементы 1. соответствуюjj
'

э

r)

направляющим косинусам, представленным в табл. 3.1.
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осей наружной и внутренней рамок подвеса. Угол поворота внутренней.
Pамки относительно наружной из-за конструктивных ограничений срав-'
нительно невелик и не превышает 30 ... 45 . Поэтому платформа может

сохранять приданную ей ориентацию на старте только в том случае, если

угол рыскания аппарата находится в пределах угла поворота внутренней

рамки. Яля баллистических ракет и ракет-носителей, для космическ

объектов это требование всегда выполняется, так как траектория дви-

жения на участке выведения плоская и основной разворот KA произво-

дится только по углу тангажа. Изменение угла Рр (и) на орбите, обус-
ловленное скоростью точки старта и азимутом стрельбы А, не превышает
3 . Поэтому ориентацию КА на орбите, если нет маневра по углу ф,
можно будет выполнить с помощью ГСП, сохраняющей стартовую ориен-
тацию.

В том случае, когда от КА требуется переориентация по углу ф, пре

вышающему угол поворота внутренней рамки, то это можно будет вы-

полнить или путем переориентации платформы в процессе полета, ил

вместо трехстепенной ГСП использовать четырехстепенную, допускаю-

щую разворот карданного подвеса без нарушения ориентации платфор-
мы. Заметим также, вопросы ориентации и навигации аппарата, выпол-

няющего большой маневр, можно решать также с помощью бесплатфо
менной системы, построенной на базе трех одноосных гиростабилизат
ров и акселерометрах, жестко ориентированных по осям КА.

В данном разделе будем полагать, что искомые углы до, фо, уо

определяющие программную ориентацию E*Y*Z* KA таковы, что пере

ориентации платформы не требуется.
В соответствии с принятым допущением в табл. 3.2 приведены на

правляющие косинусы осей Х*, Y*, Z* в системе 01Х YcZc.
Углы до, фо, уо, определяющие текущую ориентацию Х* Y*Z* ап

парата на орбите, должны быть выражены как функции аргумента ши
роты и. Яля этого запишем следующие соотношения между системами

координат:



Таблица 3.2

Из соотношений (3.9) и (3.10) получаем

©1г

(3.11)©2 1 ©22 ©23

©31 ©32 ©3

где

Рll Р21 Р31

Р12 Ргг Рзг

(3.12)з1 ~зг ~зз Р з Ргз Рзз

Ориентация системы координат О, f, ц1Р1 относительно стартовой
системы координат 0о Х, У,Z определяется следующим соотношением:

Уо (3.13)1 0

1 0

Подставив (3.13) в (3.11), получим

Уо

Хи

(3.14)Уи

ZH

Программная ориентация аппарата Х* Y*Z* относительно орбиталь-
®~ системы Хи ~и~и определяется соотношением
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а11 а12 а13

©Я 1 ©22 ©23

~1 1 ~1 2 ~1
вЂ” ~г 1 ~г г ~г



хиХ 0 1 0

1 0 0

0 0 вЂ” 1

(3.15)Уиу
за(

ZH

подставив (3.14) в (3.15), получим

Уо

Х за(
+22 +23 +21

©12 ©13 11

~32 ~~"Э Э О'Э 1

(3.1б)у
за(

Таким образом, направляющие косинусы между осями систем

Х~ У*У* и Хо Уо~о, выраженные через параметры орбиты, будут опре-
деляться матрицей

Сопоставляя направляющие косинусы, представленные в табл. 3.2, с

элементами матрицы (3.17), можно написать следующие равенства:

в~п Фо +21 i

sinyp cos Qp = e»,

сов~ро сов ~о = вЂ” ~з~'

cos до cos фо вЂ”

вЂ”

а„;

@и до cos Фо ~2 3 °

(3.18)

Отсюда углы до, фо, Ipp будут определяться из следующих соотно-

шений:

tgФо = &amp;11 ~

sinФО =

а21

cos9 ~з1 /cos pp
= +11/s~ @pi

sin до ~2 3 /cos фо ',

(3.20)

сов до вЂ”

Й2 2 /сов фо .

Величины а.. определяемые произведением матриц (3.12), из сооб-
ig '

ражений удобства вычислений запишем в следующем виде:

©11 ~11 Р11 ~12 Р12 ~13 Р13 °
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Подставив l.. и и., определяемые соответственно из табл. 3.1 и вы-

ражениями (2.2), получим
= f1 cosи+ f2 вши, (3.22)

где

f1 = sin Q cosА + cos Q sin А sin В;

f2 = cosi(cos Q совА вЂ” sin Q sinA sinB)â€”
вЂ” япi sinA cosB.

(3 23)

(3.24)

(3.25)Й2 2 /3 cos u + f4 sinu;

f3 = cos1(sin Q cosА sin В+ cos Q sinА )+
+ sini cosA cosB;

f4 = cos Q совА sin В вЂ” sin Q sin A;

Й23 /5 cos u Хб sin

fs = sin 1 sin В вЂ” cos1 sin Q cos В;

f6 вЂ” cos 0 cos В;
= 3111 1(3111 Q s111 А 3111 В вЂ” cos Q cos A )вЂ”

вЂ” созг завА cosB.

(3.26)

(3.27)

(3.28)

(3.29)

(3.3О)

Приведем выражения ~ определения величин +] р, +y 3, +3g, +33 .'
\

Й12 f4 cosu+ f3 sinu; (3.31)

Й13 = f6 СОБИ + fs 31П И; (3.32)
= вЂ” sin1(sin Q cosА sin В+ совQ sinА)+

+ созг cosA созВ; (3.33)

(3.34)©зз = яп~ з1П © «sB+ cos& t;

Не задаваясь конкретной траекторией выведения аппарата на орбиту,
для расчета величин Й,, (и), Й21 (и), Й„(и), Й, 3 (и), Й3, (и) примем сле-

дующие допущения:

1) наклон плоскости орбиты 1 = 50; 2) угол наклона оси Уо к

длоскости экватора В
= 47; 3) угловая дальность участка выведения

(or старта до выхода на орбиту) равна нулю.

Третье допущение в действительности невыполнимо. Но для пример-

ного определения характера изменения величин Й.. и углов уе, фе, до на
Ц

Орбите это допущение может быть принято.
Яля определения величин Q, A рассмотрим сферический треуголь-
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Поступая аналогичным образом и с другими величинами, используе-
мыми в выражениях (3.19) ... (3.21), получим

Й21 = f2 cos u вЂ” f, 31п и;



sina =

siI1 1

откуда а = и = 72 41'30 .

Азимут А, равный двугранному углу С, может быть определен из

следующего соотношения:

sinA = яп С = sin C/sina = 0,89985/0,95472 = 0,94253,

откудаА = 70 29'.

Для принятых значений i = 50, В = 47 имеем Q = вЂ” 64 08'иА =

= 70 29'. Коэффициенты f~ = О, f2 = О. Таким образом, программные
значения ~ро и Рр равны нулю.

Полученный результат f& t и f 0 е ть следст ие ех допущен
которые были приняты. В соответствии с принятыми допущениями плос-

кость орбиты проходит через точку С и совпадает с плоскостью Х Y

Поэтому при движении аппарата по орбите положение системы коорди-
нат Х* Y*Z* относительно стартовой системы координат будет опреде-
ляться только углом до.

Для фе = 0 угол 39р можно определить из выражений
sin до вЂ” nQ 3

= fs cos и вЂ” f6 sin и;

соБ до вЂ” Йз з
= fs cos u + f4 sinu.

Для принятой орбиты между коэффициентами имеют место следую-

щие соотношения:

fs = f6 = 0,29750;

/4 = /~ = 095472.
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ник ОСЛ~ на рис. 3.3, где С вЂ” точка

старта; О вЂ” точка пересечения мери-

диана старта с экватором; N вЂ” вос-

ходящий узел орбиты.
Дута С, определяющая положе-

ние восходящего узлаNотносительно
iV точки D, может быть определена из

следующего соотношения, имеющего
место в сферических прямоугольных
треугольниках [ 12]:
sin с = tg b ctg1 = tg 47 ctg 50
= 0,89985.

Следовательно, долгота восходя-

Рис. 3.3 щего узла N относительно точки D

будет равна

Q = вЂ” с = вЂ” 64 08'.

Дуга NC, обозначенная через о и равная аргументу широты и~ точки

С, определяется из следуюшего соотношения:
sin b

= 0,73135/0,76404 = 0,95472,



Таблица 3.3

~гг

72 41'30"

0
вЂ” 17' 18'30"

-90'
вЂ” 107' 18'30"

+ 180'

162'4 1'30"

90'

72'41'30"

0,95472
0

-0,29750
вЂ” 1

-0,95472

0

0,29750

1

0,95472

0

72'41'30"

90'

162'4 1'30"

180'

252'41'30"

270'

342'41'30"

360

0,29750

1

0,95472

0

-0,29750

вЂ” 1

-0,95472

0

0,29750

Положив в выражении для а2з или а22 и = О, получаем до(0) =

= 72 41'30".

Значение и, которое соответствует углу де(и) = О, определяется из

условия
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tgu
= f~ f6 = 3,2091,

откуда и = 72 41'30".

Значения угла де (и) для некоторых точек данной орбиты приведены
в табл. 3.3.

Полученные числовые значения угла до позволяют в диапазоне из-

менения аргумента широты 0 & t и ~ 60 выраз ть у ол де и) след

щими соотношениями:

Op(u) = 8p (0) вЂ” и

при 0 & t ~ 52 41'3 "; де и = 80 Ђ” (и Ђ” 52 41'3 ")
252 41'30'&l ;и & t

Вторая зависимость для определения угла до(и) может быть дейст-
вительной для двух участков орбиты при условии, что область изменения

и определяется следующими цифрами 252 41'30' ~ и ~ 612 41'30".

График изменения угла де(и) в соответствии с табл. 3.3 приведен
на рис. 3.4.

Из рассмотрения данного случая движения КА по орбите можно сде-

лать следующий вывод.

Если по какому-либо прибору ориентировать аппарат на горизонт, а

при помощи показаний ГСП, ориентированной в стартовой системе коор-

динат, получить угол до, то сразу простым вычитанием можно будет оп-

ределить аргумент широты и, характеризующий местоположение КА.

Рассмотрим случай, когда плоскость орбиты не совпадает с продоль-
ной плоскостью Х, У, стартовой системы координат О~ Х, У,У,.

При отсутствии маневра по углу рыскания отклонение плоскости ор-



~00

Рис. 3.5

биты от плоскости Х У, обусловливается, главным образом, скоростью
точки старта V

На рис. 3.5 показано положение вектора скорости орбитального дви-
жения ~ и ее составляющих VOT u V Угол а, характеризующий откло-

нение вектора скорости V от плоскости Х, ~„можно определить из сле-

дующего соотношения:

sine = Е, cosA/Г.

На тпироте В
= 47 скорость точки старта V, равна 317,7 м/с. Скорость

V для орбиты высотой 250 км равна 7759 м/с. При изменении азимута А

от О до 90 угол а будет соответственно изменяться от 2 20'30" до О.

Яля определения характера изменения углов уе, фе, до рассмотрим
крайний случай: А = О и а = 2 20'30".

Таблица 3.4
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0'

47'01'24"

90'

137'01'24"

180'

227' 01'24"

270'

317'01'24"

360'

вЂ” 1'43'

0'

1 36'

2'20'30"

1'43'

0'
вЂ” 1'36'

вЂ” 2'20'30"
вЂ” 1 43'

вЂ” 1'36'
вЂ” 2'20'30"

вЂ” 1 43'

0'

1'36'

2'20'30"

1'43'

0'

вЂ” 1 36'

47'02'30"

0'

вЂ” 43'00
вЂ” 90'

вЂ” 132'57'30"

~ 180'

+ 137

90'

47'02'30"



Рис. 3.6

Наклон плоскости орбиты к экватору определяется выражением

соы = cosB sinn.

Для В = 47 и а = 2 20'30 ~ = 88'24'. долгота восходящего узла орби-
ты Q& t = Ђ 1 4 '. Аргум нт шир ты то к с

и = 47 01'2

Результаты данного расчета приведены в табл. 3.4. По данным

табл. 3.4 можно построить графики изменения углов (рис. 3.6) .

ГЛАВА 4.

АСТРОНОМИЧЕСКАЯ КОРРЕКЦИЯ НАВИГАЦИОННОЙ СИСТЕМЫ

4.1. ОРИЕНТАЦИЯ АСТРОВИЗИРА HA КА

Инструментальные погрешности гироскопов приводят к тому, что

фактическая ориентация ГСП отличается от ориентации, принятой при

расчете, причем погрешности в ориентации и обусловленные ими погреш-
ности в определении координат и скоростей КА увеличиваются с тече-

нием времени. Поэтому для восстановления точности инерциальной
навигационной системы требуется коррекция получаемой информации.
Коррекция может быть введена или путем восстановления у ГСП расчет-
ной ориентации или путем введения поправок в информацию об угловой
ориентации КА относительно ГСП. Необходимые поправки для коррек-
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ции системы можно получить, сравнив факти-
ческие и расчетные параметры ориентации ГСП
относительно небесных ориентиров: звезд,
Солнца, планет и Луны.

В настоящее время наиболее предпочтитель-
на и наиболее распространена коррекция систе-

мы по двум звездам. Объясняется это, во-пер-
вых, тем, что при движении аппарата около

Рис. 4Л Земли направления на звезды относительно

инерциальной (невращающейся) системы мож-

но считать неизменными, и, во-вторых, угловые размеры звезд малы и,

следовательно, их можно не учитывать при расчете углов ориентации

линии визирования.

При длительном полете КА, например по орбите вокруг Земли, не-

возможно все время наблюдать одни и те же звезды. Это обусловливает-
ся и ограниченностью размеров окна, через которое наблюдается звезда,
и конструктивными ограничениями карданного подвеса на углы раз-

воротов астровизира. Поэтому в процессе полета аппарата требуется

переводить астровизиры с одной пары звезд на другую, и тем чаще,

чем больше скорость уходов гироскопов и чем меньше поле обзора
астровизира. Астровизиром или просто визиром будем называть устрой-
ство, обеспечивающее визирование (пеленгование) небесных светил.

Астровизир может быть установлен или непосредственно на аппара-
те или на ГСП [ 11, 20, 22]. При установке визира на платформе точ-

ность пеленгации светила выше, чем при установке непосредственно

на КА. Но тем не менее предпочитают установку визира непосредственно
на КА, так как постановка визира на ГСП усложняет и без того довольно

сложную конструкцию платформы.:
На рис. 4.1 показана кинематическая схема подвеса визира на аппа-

рате. Аппарат представлен трехгранником ОХИ (Х вЂ”

продольная
ось КА).

Ось вращения наружной рамки подвеса параллельна оси аппарата
У, а вЂ”

угол разворота внешней рамки и P вЂ” угол прокачки внутренней

рамки подвеса. Угол а отсчитывается от продольной оси КА E в сторону
оси 2. Угол Р отсчитывается от плоскости ХУ в сторону оси Y.

В дальнейшем область изменения углов 0 4 а 4 а2 4 180' и р»&
4 Р 4 Р2 будем называть областью видимости визира.
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4.2. УСЛО8ИЯ 8ИДИМОСТИ 38ЕЗД

ПРИ Д8ИЖЕНИИ КА ПО ОРБИТЕ ИСЗ
с

Составление алгоритмов коррекции навигационной системы будем
вести для случая движения КА по орбите искусственного спутника
Земли (ИСЗ). Будем полагать, что расчетная или фактическая орбита
известна. Первым вопросом, который требуется выяснить, какие звез-

ды и (сколько времени) будут находиться в области видимости ви-

зира при движении аппарата по орбите ИСЗ.

Список звезд, рекомендуемых для астронавигации, приводится в

работах [ 15, 21] .

Для оценки видимости (визирования) звезд при движении аппарата

по орбите ИСЗ введем следующие системы координат.

1. Система координат О~зцз~з вЂ”

геоцентрическая экваториальная
система координат. Ось $3 направлена в точку весеннего равноденствия,
ось ~э по оси вращения Земли к северному полюсу и ось q3 направлена
в соответствии с правой системой координат.

2. Подвижная система координат Х„У„2„. Начало вЂ” в центре масс

Земли. Плоскость Х„У„совмещена с плоскостью орбиты. Положение

. оси Х„определяется аргументом широты и, отсчитываемым от восходя-

щего узла орбиты N. Положение восходящего узла N на небесном эква-

торе определяется долготой Q~~, отсчитываемой от направления на точку

весеннего равноденствия ~/'. Ось У„ направлена в сторону движения ап-

парата, а ось 2„в соответствии с правой системой направлена перпенди-

кулярно к плоскости орбиты. Положение системы координат Х„У„2„
относительно системы координат ~зцз ~з показано на рис. 4.2.

3. Система координат ОХ* У*2* вЂ” соответствует программной ори-
ентации аппарата. Начало системы координат О вЂ” местонахождение ап-

парата, определяемое аргументом широты и и радиусом-вектором г(и) .

Рис. 4.2 Рис. 4.3
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'Ось У* направлена по местной геоцентрической вертикали Х„. Ось Х*

находится в плоскости орбиты и направлена в сторону движения аппа-

рата. Ось Z направлена в соответствии с правой системой координат.
Положение системы координат ОХ*У*2* относительно системы

координат ОХ„YH2H показано на рис. 4.3.

Направляющие косинусы, определяющие взаимную ориентацию

осей, приведены в табл. 4.1 и матрице соответствующего преобразо-
вания.

Таблица 4.1

Таблица 4.2

Система

координат

Программного ориентирования

4С

Б

М в
Я ф'

[ с
о
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~'екущая ориентация аппарата ХЮ относительно программной
Х*У*У* определяется углами разворотов б, ф, р, показанными на

рис. 4.4. Направляющие косинусы осей Х, У, 2 в системе Х*Y Z~

приведены в табл. 4.2.



Если положить углы д, ф, у малыми, то табл. 4.2 примет вид

Положения звезд [3, 16, 21] в геоцентрической экваториальной
системе задаются прямым восхождением а и склонением о.

Прямое восхождение а отсчитывается в экваториальной плоскости

от направления на точку весеннего равноденствия до пересечения с кру-

гом склонения. Склонение 5 отсчитывается по дуге круга склонения

Рис. 4.4 Рис. 4.5
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При определении области видимости звезд небольшие откпонения

КА от программной ориентации не имеют существенного значения.

В соответствии с принятой ориентацией визира при движении аппарата

по орбите ИСЗ можно будет наблюдать только те звезды, которые на-

ходятся в правой полусфере относительно плоскости орбиты. Звезды,
которые находятся в левой полусфере относительно плоскости орбиты,
не будут видны. Левая полусфера характеризуется координатами Z„ )

& t; О а пра
ая

Ђ” координат ми Z & t; О. Следоват льн , при дв

аппарата по орбите ИСЗ можно наблюдать те звезды, координаты кото-

рых 2„& t; О и не бу ут ви ны те звез ы, координ ты кото ых Z lt

В дальнейшем под координатами звезды (х„, у„, z„) будем пони-

мать проекции х„, у„, z„на оси координат единичного радиуса-вектора

r, направленного по лучу визирования звезды. Проекции единичного

радиуса-вектора равны направляющим косинусам луча визирования.

Следовательно,при движении аппарата по орбите ИСЗ будут видны те

звезды, у которых

z„= cos(r~, z„)(0.



от экватора до светила С. (Прямые восхождения и склонения c»eTmr

на каждый год приводятся в Астрономическом ежегоднике СССР). На

рис. 4.5 показаны координаты а, о светила С.

Проекции единичного радиуса-вектора r, направленного по лучу

визирования звезды, в экваториальной системе ~эцэ~э определяю~си
выражениями

г -=cos (r,$,) = cos Б cos а;

r = cos (r, q~) = cos 5 sin e;

вЂ” '1
(4.1)

л

г„= cos (r, f~) = в1п о .

Проекции (х», у», г») единичного радиуса-вектора r на оси X» Y»Z»
определяются из выражения

х„ ~1 1 ~22 ~13

~2 1 ~22 ~23

~3 1 ~32 ~33ZC
И (4.2)

Элементы матрицы 1, представляющие собой косинусы осей
gg )

Х» У»~» в системе координат ~~ц~~~, приведены в табл. 4.1.

Координата z„s соответствии с табл. 4.1 направляющих косинусов

будет определяться выражением

z = r з1п~ sinQ~ вЂ” r sin ~cosQ + r cosi.
И (

Э
Ч

Э (4.3)

Po+ 1~ + (4.4)

где Й вЂ”

утол узла прямого восхождения в системе координат ~оц ~

определяемый по (3.1); Q вЂ” долгота точки старта; ~3~ вЂ”

угол между
осью ~э и осью Хг гринвичской системы координат OE» YrpZrp, "за-

мороженной" на момент старта.
Ось Х,, находится на пересечении плоскости г ринвичс кого меридиа-

на с плоскостью экватора. Ocb 2,, ориентирована ~0 ОсН вращения Зем-
ли и направлена к северному полюсу. Ось ~~р направлена в соответствии

с правой системой координат.
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Таким образом, для заданной плоскости орбиты (Q~, i) с помощью

выражения (4.3) можно вычислить какие звезды могут быть видны

(г»' & t; О и ка ие не бу ут ви ны ( » ) ). Замет м в усло ии г

не отражены ограничения, накладываемые углами поворота внутренней

рамки визира Р1 и ~32. Поэтому условие z„& t О являе ся пер ым (необ
димым) условием отбора звезд для визирования.

Яолгота Q~ узла прямого восхождения определяется следующим

соотношением:



Рис. 4.7Рис. 4.6

Положение системы координат ОХг1, Уг1,2г1, относительно системы

координат $~q~|'~ показано на рис. 4.6.

Определим угол P o.

В Астрономическом календаре [ 3], на каждую дату иааф всемирно-

го времени задается звездное время зо, определяющее положение грин-
вичского меридиана относительно направления на точку весеннего равно-
денствия у' . Схема положения гринвичского меридиана в гринвичскую
полночь показана на рис. 4.7.

Из рис. 4.7 видно, дополнительный угол 'у определяется следующим
соотношением:

'у = 24 вЂ”

~о
h

(4.5)

Яля заданной даты старта положение оси Хгр относительно направле-

ния на точку "P определяется гринвичским временем старта То.
Если время старта tc задано по московскому летнему времени, то

время То будет определяться выражением

То = ~с вЂ” 4г. (4.6)

Таблица 4.3
г

Звезда

вЂ” 52' 41'
вЂ” 16'40'
+38'45'

95 49'
100' 56'
278' 58'

вЂ” 0,79530
вЂ” 0,28680
0,62592

0,60311
0,94060

вЂ” 0,77034

вЂ” 0,061438
вЂ” 0,18170
0,01215

Канопус
Сириус
Вега
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За время То Земля повернется на угол, равный из То. Следователь-

но, можно записать

ро
=

~з 7о вЂ” 7. (4.7)
Если время старта известно до старта, то величины Ро и Х, могут

быть введены в БЦВМ.



Заметим, варьируя время старта, можно получить любую долготу
Q~ (О 4 Q~ 4 360 ) восходящего узла N.

Изменение величины z â зависимости от Q~ для звезд Канопус, Си-

риус и Вега приведено на рис. 4.8. Наклонение орбиты i при расчете z„
было принято равным 50'.

Экваториальные координаты (а, о) звезд [ 15, 21] и проекции еди-
ничных радиусов-векторов r на оси $~, q~, |'~ приведены в табл. 4.3.

4.3. АЗИМУТ И BblCOTA 38ЕЗДЫ ПРИ Д8ИЖЕНИИ КА

ПО ОРБИТЕ ИСЗ

При подготовке КА к орбитальному полету должны быть заранее
выяснены какие звезды и как долго будут находиться в области види-

мости визира. Это необходимо для того, чтобы в процессе полета на сле-

дящие системы визира можно было задавать координаты тех звезд, визи-

рование которых наиболее удобно и надежно.

Положение луча визирования звезды относительно подвижной ор-
битальной системы Хд Уд2ц будем определять азимутом ~Н и высотой

светила h„. Азимут А„будем отсчитывать в плоскости YHZH вправо от

направления полета Y„. Высота светила h & t; О, е ли уч располо ен
плоскостью У„У„.

На рис. 4.9 показано положение луча»»po~~~ звезды относи-

тельно системы Х„У„2„и программной ориеHTaDHH Х* Y*Z*.



ис 4.9 В~р что

б дут определяп сяBbICOTa CBeTHJIa H

выражениями

вЂ” z
С

И

(4.8)tg A„=
У

С
хи

(4.9)
С= х
И

s1Il hH

(4.10)

Уи =вЂ”„= вЂ” f вши+ f2 cosи,

(4.11)

где

у
= cosQ + r sinQ~;У1 =16 э

Ч

Q, cosi + r з1пJg
=

~ 1 31ПЙ~+ Г СОЗ
ч

та ши оты и и определяется вы-висит от аргумен рВеличина. г„не зав

ующи м значению высоты

р~~""~~ Ж ).
*

соответствЗначения и = и, соот

светила ~ ~uh ( ~) определяются из условия

(4.12)= вЂ” f sinu*+ f2 cosu* = 0.вЂ” Зш

3&

(4.13)

Откуда
и* = агсф (f~lfi ).

При

и*=Оу(и )=вЂ”*) = вЂ” f вш и*+ f2 cos и* =

= ООtg А„= вЂ” z„/у„=

имеем

О

я каждой звезды (Г(, )~, Г1. и дляа

А( ) и высота светила h (и) с изменен
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азимут и

f

единичного

Рис. 4.9
рарауса-ж~тор

визирования звезды, опрелучу ви ы оп е

ся по формуле (4.2).
ин 1.. и группируя членьr c cos и и(4.2) значения величин,Подставив в ~ . з

з1п и, получим

= f& t; os u+ fq inхи



50

-50

Рис. 4.10 Рис. 4.11

Откуда

tgu = вЂ” filf~. (4.14)

Так как tg и* tg и = вЂ” 1, то для значений й можем записать и 2
= и*+

+90 .

Таким образом, звезду будет видно (h ) О) при нахождении аргу-
мента широты и в области u& t l ; и

I
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Яля программной ориентации КА Х*У*У* углы ориентации визира а

и Р будут соответствовать азимуту А (и) и высоте светила h (и) .

На рис. 4.10 и 4.11 для орбит с прямым восхождением Oэ = О, + 30,
+ 60, + 90' и для г = 50' представлены графики зависимостей А(и) и

h (и) от и для звезды Канопус.
Необходимо отметить, что ппя визирования звезды могут быть

использованы только те области изменения аргумента широты и, в кото-

рых высота светила h & t;

При h & t О зве да мо ет б ть закр та Земл й а ри прохожде

луча визирования через атмосферу Земли (до высот 100 км) изменяется

яркость звезды [ 24] .

Значение аргумента широты и =
и, соответствующие высоте светила

h (и) = О, определяются из условия

х„(и) = f& t; o + f2 s n =



4.4. АЗИМУТ И BblCOTA СОЛНЦА

ПРИ Д8ИЖЕНИИ КА ПО ОРБИТЕ ИСЗ

(4.15)sine = sina sin C;

созВ = cosh sin C;

Таблица 4.4

Прямое восхождение аДата Склонение б

0' 15'45"

89' 29'30"

179' 53'00"

270' 03'15
'

0' 06'51"

23' 26'22"

0' 03'01"
вЂ” 23' 26'25"

21 марта
21 июня

23 сентября
22 декабря
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В качестве одного из небесных ориентиров при космических полетах

используется Солнце. Методика восстановления ориентации КА в случае

визирования Солнца и звезды приведена в работе. [20]. Определение
1

углдв разворота по результатам визирования Солнца в орбитальном по-

лете рассматривается в гл. 5. Так как координаты Солнца (прямое вос-

хождение и склонение) в течение года непрерывно изменяются, то и

значения азимутов и высот Солнца на орбите тоже будут изменяться в

зависимости от даты полета КА.

Экваториальные координаты Солнца на О" всемирного времени на

каждый день в течение года приводятся в Астрономическом календаре
[3]. В табл. 4.4 приведены экваториальные координаты Солнца четырех
дат 1981 г., для которых были просчитаны высоты, азимуты и области

видимости Солнца при движении КА по орбитам ИСЗ.
Для принятой ориентации визира относительно осей КА Солнце

должно находиться справа при движении аппарата по орбите ИСЗ.

Для определения области долгот, в которой можно было бы зада-

вать восходящие узлы орбит (наклонение орбит принимается равным
50 ) рассмотрим для случая О ) 0 сферические треугольники АВС и

АНС, приведенные на рис. 4.12.

В точке В находится восходящий и в точке H нисходящий узлы

орбит. В точке С, координаты которой n®~, о®о, пересекаются восходящая

и нисходящая ветви орбит. Яля того чтобы Солнце находилось справа

при движении аппарата по орбите ИСЗ, необходимо чтобы пересечение
орбит с кругом склонения Солнца находилось над точкой С. Поэтому
на дуге BH не должно быть ни восходящих, ни нисходящих узлов орбит.

Определим величину дуги с в сферическом треугольнике АВС.

Двугранный угол при вершине А равен 90 . Для прямоугольных сфери-
ческих треугольников имеют место следующие соотношения [ 13]:

sin b = sin a sin B;



Рис. 4.12 Рис. 4.13

Перепишем первое и третье равенства в виде

sina = sin b/sinB; (4.16)

sin с = cos B/cos b.

Подставив выражения (4.16) в (4.15), получим

sine = tg b ctg B. (4.17)

В рассматриваемом нами случае дуга b есть склонение Солнца 5®О, а

угол В
вЂ” наклонение орбиты i. Следовательно,равенство (4.17) можно

переписать в виде

sin с = tg О ctg ~. (4.18)

Определив из соотношения (4.18) дугу с получим, что долгота вос-

ходящего узла В орбиты, проходящей через точку С, будет равна а® вЂ” с.

Долгота нисходящего узла Н равна ае + с, а долгота восходящего узла

данной орбиты равна ао + с вЂ” 180 . Таким образом, долготы восходя-

щих узлов орбит можно зацавать в области

(ае + с вЂ” 180') ( Йэ ( а~ вЂ” с. (4.19)

Для 21 июня в соответствии с а~, б „приведенными в табл. 4.4, вели-

чина дуги с равна 21 20. Следовательно, долготы восходящих узлов ор-
бит для данной даты можно задавать в области

вЂ” 69 10 30 ( Q~( 68 09 30

50

Положение восходящих и нисходящих ветвей орбит для О ~ ( 0 пока-

зано на рис. 4.13. Для того чтобы при движении аппарата по орбите ИСЗ
Солнце находилось справа, пересечение орбит с кругом склонения Солн-

ца должно быть тоже над точкой С. Но в случае О & t в отли ие о

на дуге ВН могут быть и восходящие, и нисходящие узлы орбит. Долгота
восходящего узла В в этом случае равна фо + с. Долгота нисходящего уз-
ла Н вЂ” а, вЂ” с. Долгота восходящего узла у второй орбиты равна ае вЂ” свЂ”

вЂ” 180 .



Следовательно,долготу восходящего узла орбиты можно задавать в

области

(а~ вЂ” с вЂ” 180 ) ( Q~( а~ + с. (4.20)

Яля 22 декабря величина дуги с равна 21'20'. Область, в которой
можно задать восходящий узел орбиты, определяется следующими ве-

личинами: 68 43'15 ( Q~ ( 291 23'15'. Величина (ширина) данной
области равна 222 40', что значительно больше величины области 137 20'

для 21 июня. Яля 21 марта дуга с = 0 05 40' (см. рис. 4.14, а). Область

допустимых долгот восходящих узлов вЂ” 179'38'35
'

( Q ( 0'10'05".

Для 23 сентября дуга с =-2'30". Область допустимых долгот восходящих

узлов 0'04'30' ( Q~ ( 179'50'30".
В табл. 4.5 для указанных дат и для различных орбит приведены

значения аргументов широты и& t и и2 соответствую ие выс те Сол
h = О, и = и*, максимальной для данной орбиты BbIGQTohmax. Здесь же
для указанных значений аргументов широт и высот h приведены соот-

Таблица 4.5

сИ/Ши ША/ШиА

21 марта

0

86' 27"

0

вЂ” 175

67' 44'50"вЂ” 150

вЂ” 120

вЂ” 90

вЂ” 60

вЂ” 30

80'59'

51

86' 52'00"

176' 52'00"

266 52'00"

69'45'05"

159 45'05"

249'45'05"

42' 09'30"

132' 09'30"

222' 09'30"

0' 24'30"

90' 24'30"

180' 24'30"

вЂ” 41' 33'10"

48' 26'50"

138 26'50"
вЂ” 69 2ГЗО"

20 38'30"

110' 38',30"

вЂ” 86' 31'45"

3' 28'15"

93' 28'15"

0

48 40'

0

0

40' 06'

0

0

48 24'

0

0

67' 22'

0

3' 33'40"

90'

176' 26'20"

22 15'30"

90

157'44'30"

41' 20'

90

138'40'

49'54'

90

130 06'

41' 36'

90'

138' 24'

22' 38'

90

157' 22'

3' 57'30"

90'

176' 02'30"

0,99808

0
вЂ” 0,99808

0,9255

0
вЂ” 0,9255

0,7509
0

вЂ” 0,7509

0,6443

0
вЂ” 0,6443

0,7478

0
вЂ” 0,7478

0,9230
0

вЂ” 0,923

0,9976
0

-9976

0

16,08
0

0

2,44
0

0

1,137
0

0

0,842
0

0

1,126
0

0

2,398
0

0

14,45
0



Продолжение табл. 4.5

dh/du dA/duА

21 июня

0

87' 19'

0

0

84' 13'

0

0

69 08'40"

0

вЂ” 65

,вЂ” 60

вЂ” 30

30

60

0

28,03

0

65

23 сентября

30

60

90

52

55' 59'45"

145 59'45"

235' 59'45"

52' 36'40"

142' 36'40"

232 36'40"

28' 54'20"

118' 54'20"

208' 54'20'

-0 31'20"

89' 28'40"

17 Y 28'40"
вЂ” 29 48'50"

60 11'10"

150 11'10"

вЂ” 53' 18'40"

36' 41'20"

126' 41'20"

-56'40'

33' 20'

123' 20'

86' 52'30"

176' 52'30"

266' 52'30"

69 30'45"

159' 30'45"

249 30'45"

41'46'40"

131' 46'40"

221 46'40"
вЂ” 0' 11'

89'49'00"
179 49'00"

вЂ” 42' 02'

63 26'40"

0

0

69' 32'20"

0

0

84 50'

0

0

87' 58'

0

0

85'57'

0

0

67' 25'10"

0

0

48 25'24"

0

0

40'03'

0

0

2'41'30"

90

177' 18'30"

5'48'15"

90'

174' 11'45"

20' 51'40"

90'

159 08'20"

26' 33'30"

90

153" 26'30"

20' 28'40"

90'

159 31'20"

5' 11'

90'

174'49'

2'02'35"

90'

177' 57'25"

3'53'10"

90

176' 06'50"

22' 34'15"

90'

157' 25' 10"

41 34'40"

90'

138 25'20"

49 57'

90'

130" 03'

41'27'30"

0,9989

0
вЂ” 0,9989

0,9949
0

вЂ” 0,9949

0,9345
0

вЂ” 0,9345

0,8945
0

вЂ” 0,8945

0,9368
0

вЂ” 0,9368

0,9959
0

-0,9959

0,9994
0

вЂ” 0,9994

0,9975

0
вЂ” 0,9975

0,9234
0

вЂ” 0,9234

0,7481
0

вЂ” 0,7481

0,6435
0

вЂ” 0,6435

0,7496

0

21,27

0

0

9,84
0

0

2,62
0

0

2,00

0

0

2,68
0

0

11,03

0

14,72
0

0

2,41

0

0

1,12 -'

0

0

0,841 '~

О,'&

0



Продолжение табл. 4.5

dh/du dA /duА

48' 32'30"

0

0

67'36'

0

0

&am ;6'

0

47' 58'

137'58'

-69 41'20"

20 18'40"

110' 18'40"
вЂ” 86 49'30"

3' 10'30"

93' 10'30"

90

138' 32'30"

22' 24'10"

90'

157' 35'50"

3 42'25"

90'

176 17'35"

120 1,13

0

0

2,43

0

0

15,44

0

0

вЂ” 0,7496
'

0,9245

0
вЂ” 0,9245

0,9979

0

-0,9979

150

175'

22 декабря

0

13,6375

120

150

180

210

240

0

12,66285

ветствующие им значения азимутов Солнца. Таким образом, при и
= и1+

+ О Солнце появляется в поле зрения визира, при и = u2 Солнце уходит
из поля зрения визира.

Графики h(и) и А (и) при изменении и в области видимости [u& t

& t & t u2 ] предст вл ны н рис. 4. 4, а, б, в, г, из к торых идн , ч

. ближе плоскость орбиты к Солнцу, тем больше крутизна кривых Й (и) и

тем больше высота h(u*). Наименьшая высота h(u*) = 84 50 имеет

53

117' 20'

207' 20'
297' 20'

90' 44'40"

180' 44'40"

270 44'40"

65 52'50"

155' 52'50"

245' 52'50"

0' 10'30"

90' 10'30"

180' 10'30"

-65' 45'12"

24' 14'48"

114' 14'48"
вЂ” 90' 40'30"
вЂ” 0'40'30"

89' 19'30"
вЂ” 109 50'45'

вЂ” 19' 50'45"

70' 09'15"

0

85 49'
0

0

52' 39'40"

0

0

30' 13'48"

0

0

16' 33'36"

0

0

30' 09'07"

0

0
52' 34'40"

0

0

70' 27'30"

0

4' 1 1'40"

90'
175 48'20"

37' 20'24"

90'

142 39'36"

59' 46'08"

90'

120' 13'52"

73' 26'23"

90'

106' 33'37"

59' 51'00"

90'

120' 09'00"

37' 25'20"
90

142' 34'40"

4' 31'

90'

175' 29'

0,9970

0
вЂ” 0,9970

0,7950
0

вЂ” 0,7950

0,503
0

вЂ” 0,503

0,285
0

вЂ” 0,285

0,502
0

вЂ” 0,502

0,794
0

вЂ” 0,794

0,942

0
вЂ” 0,942

0

1,31
0

0

0,583

0

0

0,297
0

0

0,581

0

0
1,31
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54

место 21 июня на орбите Q~ = 60 (см. рис. 4.14,б) . Наименьшая высота

л(и*) имеет место на орбитах, у которых долгота восходящего узла
меньше прямого восхождения Солнца примерно на 90 . Для приведен-
ных дат наиболее низкая крутизна кривых на графике h(u) 22 декабря
(см. рис..4.14 г). Яля этой даты h(и*) = 16 33 З6 .

Необходимо заметить, что чем ближе положение восходящих узлов
к крайним точкам области, тем резче должен быть перевод визира по

азимуту от малых значений к большим. Наибольшая скорость переме-
щения визира будет при прохождении аппаратом точки и*, в которой
A (u*) = 90 . Это хорошо видно на орбитах Q~ = + 60 21 июня. Я слу-



чае автоматического слежения за Солнцем может оказаться, что следя-

щая система по азимуту не будет успевать следить за Солнцем. Поэтому
при автоматическом слежении за светилом следует оценивать также ско-

рости изменения азимута А и высоты h светила.

Эти скорости можно вычислить следующим образом:

dA dA du

dt du dt

а~h сИ с1и

dt du dt

Скорость изменения аргумента широты и определяется выражением

[ 27]

du/dt = с/r (4.21)

где с вЂ” постоянная интеграла площадей; r вЂ”

расстояние КА от центра
Земли.

Таким образом величина и зависит от начальных условий движения

аппарата по орбите.
Не варьируя начальными условиями движения, положим, что вели-

чина и не будет превышать значений 4 /мин, что соответствует круговой

орбите с периодом обращения 90 мин.

Яля определения производной dA/du воспользуемся выражением

А = arctg (' z„/у„). (4.22)

Заметим, что величина z„, определяемая выражением (4.3), не зави-

сит от аргумента широты и, а величины х„и у„определяются выраже-
ниями (4.10) .

Выполнив дифференцирование и учитывая, что

dy„/d„= вЂ” f& t; o u Ђ” /г i =

Ђ”

получим

dA

du

ZHXH

2~
И И

(4.23)

Из (4.23) следует, что при х„= 0 dA/du = 0 (заметим, х„= 0 при

u=u& t; и= и
Приу„= О, что имеет место при и = и*,

dA

(и*) = вЂ” х„/г„.
du

(4.24)
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Из (4.24) следует, что чем меньше z„, т.е. чем ближе светило к плос-

,кости орбиты, тем больше будут максимальные скорости изменения

,азимута в момент прохождения аппаратом значения и, равного и*.



Значения максимальных скоростей аА/аи для различных долгот

восходящих узлов орбит приведены в табл. 4.5.

Скорость изменения высоты Й светила в соответствии с (4.9) опреде-
ляется выражением

dh/du = у,/ ~lвЂ” х'„ (4.25)

Минимальное значение dh/du = 0 при у„= О, что соответствует
и = и*, и максимальное значение dh/du =

у„при х„= О, что соответст-

вуети
=

u& t; и =

Значения скоростей dh/du для и, равных и1, и*, иа, приведены в

табл. 4.5.

Из табл. 4.5 видно, что для всех дат и орбит максимальные значения

dh/du ( 1. Наибольшие значения аА/а'и имеют место 21 июня. Яля при-
веденных в табл. 4.5 орбит 2 & t; аА/ ' ( 8. Наимень ие значе

(аА/du)m а„имеют место 22 декабря. Яля орбит, приведенных в табл. 4.5,
dA

03&l ; ) &
тах

4.5. КОРРЕКЦИЯ ПОЛОЖЕНИЯ ГСП ПО АСТРООРИЕНТИРАМ

Пусть известны:

1) единичный вектор направлений на первый астроориентир в рас-
четной идеальной инерциальной системе координат r& t; ( ,, ,, z,

2) единичный вектор направления на второй астроориентир также в

расчетной идеальной инерциальной системе координат г~(х2, у2, га);
3) единичный вектор направления на первый астроориентир при

фактическом положении инерциальной системы координат r~@(x~@, у@,
z@), реализуемой ГСП;

4) единичный вектор направления на второй астроориентир при

фактическом положении платформы rP(x@, уф, z, ) .

Требуется определить погрешность фактического положения ГСП

по отношению к ее расчетному идеальному положению и провести кор-
рекцию. Яля того чтобы определить параметры коррекции, введем

вспомогательную систему координат ($, т1, f), связанную с астроориен-

тирами.
Ось ( вЂ” единичный вектор в направлении на первый астроориентир;

ось P вЂ” единичный вектор, перпендикулярный плоскости обоих астро-

ориентиров. Координаты его определяются векторным произведением
g = (r, х г, )/Jr, х г2 [.

Ось т1 вЂ” дополняет систему до правой: Z
= l х 3. Введем матрицу К,

характеризующую погрешность выставки фактической системы коор-

динат, учитывая, что матрица К характеризует поворот идеальной систе-

мы до совмещения ее с фактической, по сути дела, нужно определить
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именно эту матрицу, так как, определив погрешность выставки ГСП,
можно и откорректировать ее, восстановив положение, соответствую-
щее расчетной инерциальной системе координат. Таким образом, имеем

матричное уравнение

A. = АфК. (4.26)
Слева в уравнении стоит матрица преобразования величин из расчет-

нои инерциальной системы координат в систему координат, связанную с

астроориентирами. Справа формируется тот же перевод величин, но вы-

полненный в два этапа: сначала перевод от расчетной к фактической
инерциальной системе координат, а затем перевод от фактической систе-

мы к системе координат, связанной с астроориентирами. Умножив слева

обе части уравнения на обратную матрицу Аф' и, отметив, что Аф' = А

получим матрицу погрешности выставки платформы К в виде

~= A @A.. (4.27)

Операции обращения матриц и транспортирования не эквивалентны

друг другу, подчеркнем, что только для матриц перехода из одного

ортонормированного базиса к другому выполняется условие эквива-

лентности. Действительно, если матрица М характеризует переход из

системы координат ООХС, У„2, к системе координат ООХ, У, 2, то в

первой строке матрицы записываются направляющие косинусы оси Х

в системе Хс, Y~, Z~, во второй вЂ”

направляющие косинусы оси У, в тре-
тьей вЂ”

направляющие косинусы оси 2:

cos (х *zp)

cos (у "zp)

cos (2 "zp )

cos(x хо)

cos (y *хо )

cos(z "хо )

cos (х "уо)
cos (у "уо)

cos (z *yp )

Если же матрицу М транспонировать, т.е. переставить местами строки и

столбцы, то в первой строке ее запишутся направляющие косинусы оси

Хс в системе координат Х, У, 2, во второй вЂ”

направляющие косинусы
оси Y„B третьей вЂ”

направляющие косинусы оси2„-.

cos (хо z)

cos (yp "z)

COS (2p "2) J

cos (хо "у)

cos (уо "у)

cos (zp "у)

cos (хо "х)

cos (yp "х)

cos (zp "х)
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Таким образом, матрица М описывает переход из системы координат
Х, У, 2 в систему координат Л',, YZ и является обратной по отношению

к матрице М.

Матрица К характеризует малые углы поворотов (порядка несколь-

ких минут), поэтому при учете первого порядка малости углов ее можно

представить в виде



вЂ” Лф

Ьд

1

(4.28)К =

где Лу, Л ф, Ьд вЂ”

углы погрешностей ориентации платформы: повороты
вокруг осей Х, У, 2 соответственно.

Взяв полуразность элементов матрицы К, найдем эти углы в виде

функций'элементов матриц аФ и а"..
1) 11

Ьд =

(4.29)

11 11

1

~~ = вЂ” [(~» „+ „„+ „„)вЂ”
ф И ф И ф И

2

ф И ф И ф И
вЂ” („„+ „„+ „„)];

~ Ф = вЂ” [(~g 3 ~11 + ~2 з Ц ~
+ ~з з ~3 g )ф и ф и ф и

2
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(4.30)

Лд = вЂ” [(аф,а", +аф,а" +аф,аз )вЂ”

ф и ф и
+ ф и

вЂ” (~12 ~11+ ~22 ~21+ ~З2 ~3~ )).

Напевные углы погрешности должны быть учтены при коррекции
ориентации ГСП. Эта коррекция может осуществляться двумя способа-
ми: 1) разворотом самой ГСП в каналах вращения, рыскания, тангажа
на углы вЂ” Ьу, вЂ” Лф, вЂ” Лд соответственно. Эта операция осуществляет-
ся подачей атаб~изированного сигнала в моментные датчики гиробло-
кав; 2) унес в бортовых алгоритмах ориентации и навигации выявлен-

ных погрешностей ориентации платформы.



4.6. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ОТКЛОНЕНИЙ В ОРИЕНТАЦИИ ГСП

С ПОМОЩЬЮ АСТРОВИЗИРОВ,

УСТАНОВЛЕННЫХ НА ПЛАТФОРМЕ

В рассматриваемом здесь случае астровизиры жестко связаны с

ГСП. Оси платформы Х„, Y„, Z„B момент старта аппарата ориентирова-

ны соответственно по осям Хс, Y~~, Z~ стартовой системы координат. При
идеальном функционировании ГСП ориентация визиров относительно

звезд в процессе полета КА будет неизменна. В случае отклонений в ори-
ентации платформы положение звезд в поле зрения астровизиров будет
изменяться.

Так как астровизиры должны быть ориентированы в стартовой сис-

теме координат ООХ, Y„Z„a положения звезд на небесной сфере за-

даны в геоцентрической экваториальной системе координат 01еэт)эь3,
то необходимо определить взаимную ориентацию систем ООХс Ус2с и

0& t; 4
Выпишем матричные соотношения между системами координат, с

помощью которых совершается переход от системы 0& t; $op P gt; к с
вой системе координат Оо Хс Ус2с.'

= N

=М

Хс

Ус

2с

(4.31)

'Qo (4.32)

= Ь

= P

'Qo (4.33)

(4.34)'0э

0 1 0

(4.35)0 0 1

1 0 0

N =
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Матрица N, определяющая ориентацию стартовой системы коорди-
нат Хс Y,Z~ в геоцентрической 0& t; $& t; p gt; P&gt; в о тветс вии
имеет вид



Матрица М, определяющая

ориентацию системы О1~161~'1 в

геоцентрической экваториальной
системе О, ~о go ~ о,

Р11 Р12 Р13
Ъ

Р2 1 Р22 Р23

РЗ 1 Р32 РЗ3 (4.36)

Элементы матрицы Р.. опре-ZJ
4о

деляются выражениями (2.2) .

Рис. 4.15 Ориентация си:темы 01 ~о go 1о
относительно гринвичской эквато-

риальной системы ОХ~ У~У~ показана на рис. 4.15. Здесь Х, вЂ” долгота

меридиана старта. Обе системы О~ ~оцо~о и ОХг Y~Z~ "заморожены"
на момент старта.

Матрица направляющих косинусов осей $oqo fo в системе ОХг УгУг
в соответствии с рис. 4.15 имеет вид:

Sin Хс 0

COS Хс 0

0 1

COS Xc

(4.37)вЂ” Sin Xc

Матрица направляющих косинусов осей гринвичской системы

ОХг Y~Z~ относительно системы О, )ohio fo имеет вид

sin Po 0

cosPo 0

0 1

cos po

(4.38)вЂ” po

где Po вЂ” Угол междУ осЯми $~ и Хг на момент стаРта.

На основании приведенных соотношений (4.31) ... (4.34) можем

написать

Хс

(4.39)

Матрица П определяется следующим соотношением:

П = NMLP. (4.40)

Следует отметить, что все исходные величины, определяющие на

правляюшие косинусы осей (азимут А, угол наклона оси ~ к плоскости
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экватора В, долгота меридиана старта Хс) не зависят от времени старта и,

следовательно, могут быть введены в БЯВМ в качестве установок до

старта. Угол Рр, определяющий положение гринвичской системы коор-

динат ОХг Y~Z~ относительно экваториальной 01~ ц f, зависит от

времени старта.
Если время старта известно до старта, то все элементы матриц

М, Ь, P могут быть вычислены и введены в БЯВМ тоже до старта.

Матрицу П запишем в виде

а11 а12 а~

(4.41)П = Й21 &lt 22 2

з1 Йзг Йзз

Элементы матрицы а, определяются из матричного произведения

(4.40)
!

а11
= вЂ” cos А sin В cos (Pp + Х,) вЂ” sin А sin (Pp + Х,);

а, 2
= вЂ” cos А аш В аш (Pp + Х~) + sin А cos (~30 + Х~);

а~з = cosA cosB;

а21 = cos В cos (Pp + Х~);

~г г = cos В sin (Pp + Xp);

а3, sin А sin В cos (Pp + Хс) вЂ” совА sin (l3p + 1~с);

аз2
= sinA sin В sin (Pp + Х,)+ совА сов (Ро + Xс);

~зз = вЂ” зюА созВ.

cos 5 1 cos eg

= cos5~ sine&gt

r,„= sin 5~, (4.42)

cos 52 cos eg,

г2
= соз5& t; sin

5г.

Проекция тех же радиусов-векторов r&g ;, r2 на си старто ой сист
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Положения звезд на небесной сфере в системе 0& t f определя
ся прямым восхождением а и склонением 5.

Проекции единичных радиусов-векторов г1 и г2, направленных по

лучам визирования звезд с1(а1, 5, ), с2(а2, 5g) в системе координат

0& t f бу ут определят ся следующ ми выражения



координат в соответствии с выражениями (4.39) и (4.41) будут опреде.
ляться как

~1Х =
&l ; q ~ ~+ 1г r &lt + а1

(4.43)r~&
t
= г~ r ~+ гг r &lt;+ а

r»~
=

аэ1r&gt ~+ зг «+ зэ r

~гх
=

а11 ~г(+ а1г ~гц + а1з ~г~',

~гу
=

аг1 ~г~ + аг г ~гц + аг 3 r

rq~
=

аз1r2~+ аэг тг~+ Q33гг~.

(4.44)

Положения звезд в системе координат 0~ Х Y Zс будем определять
утлами Ф и Р, показанными на рис. 4.16.

В соответствии с рисунком 4.16 углы Ф и Р будут определяться из

следующих соотношений:

rxc

т8Ф
= вЂ”;

~С

(4.45)

Ф1 = arcing
1гс

=

агсз1пг,

(4.46)

Ггхс
Фг = arctg =

~гас (4.47)

l4 ~cs~ ~2у

В том случае, когда утлы Ф,близки к 90, их значения можно опреде-
лить из следующих соотношений:

rxс
зяФ =

(4.48)

созФ =
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Ус

gjpP = вЂ” =

гу,.
Р

Следовательно, углы, определяющие положения линий визирования

звезд с1 и сг относительно стартовой системы координат Х„. Y,У„нахо-

дят из следующих выражений:
r1хс



С

0®
C
0®

Рис. 4.17Рис. 4.16

Так как оси платформы Х„, Y„, У„ориентированы параллельно
соответствующим осям Хс, Y„Z. стартовой системы, то углы Ф., ф,
определяемые соотношениями (4.46) вЂ” (4.48), могут быть использова-

ны для ориентирования визиров на ГСП.

Положение звезды в окне астровизира при идеальном функциониро-
вании платформы находится на оси визира.

Так как астровизиры жестко связаны с платформой, то при отклоне-

нии ГСП от расчетной ориентации точка, соответствующая местоположе-

нию звезды в окне визира, смещается с оси визира.
Яля определения положения звезды в окне визира принята следую-

щая система координат OXYZ. Ось Х направлена по оси визира к звезде,

ось Z параллельна плоскости платформы У„Х„и направлена вправо, ес-

ли смотреть на звезду. Ось Y направлена в соответствии с правой систе-

мой координат. Положение системы ОХ YZ относительно системы

OE„Y„Z„, связанной с платформой, показано на рис. 4.17. Здесь же по-

казано положение линии визирования звезды.
Положение звезды в системе OEYZ определяется координатами

( Y, Z) . При У ) 0 угловое смещение визира или угол поворота ГСП от-

носительно начального положения определяется выражением

5P = вЂ” ky, (4.49)

где k вЂ” коэффициент пропорциональности. Ось поворота перпендикуляр-
на оси визира Х и находится в плоскости Z„X

При Z ) 0 угол поворота платформы определяется выражением

Да = kz. (4.50)
Ось поворота перпендикулярна оси визира Х и находится в плоскос-

ти угла Р'.
Так как углы поворота малы, то их можно представить векторами

малых поворотов 5Р, Ьа, ориентированных по осям поворотов платфор-.
мы. Положение векторов Ла, 5Р (при Ьа ) 0 и 5P ) О) в системе

ОХ„У„У„показано на рис. 4.17. Заметим, векторы Ьа, Ьф взаимно

63



Таблица 4.6

Система координат, связанная с ГСПВекторы

хп

-япp sin Ф вЂ” sin ф соз Фcos p

sin Ф-cos Ф

cosp sin Ф sin p cos P cos Ф

(4.51)

Индексы 1 и 2 соответств~т линиям визирования звезд с, и с2.
Запишем проекции вектора О на оси Х„, У„, Z

О„„= вЂ” Ьа1 sinp1 31п Ф1 вЂ” bpI cos Ф1+ Ь'у1 со3p1 sin Ф,;

Оу„= Ьа1 cosp, + Щ 0+ Ьу1 sinp1',

О~„= вЂ” Ьй1 3111 ~31 COS Ф1 + Ь~31 3111 ФI + Ь'у1 COS 131 COS Ф,;

(4.52)

О„„=
вЂ” Ьа2 sin p2 sin Ф2 вЂ” Щ2 cos Ф2 + &gt gz о3 Ф »п Фт

Оу = ЬЙ2 cos p2 + ~p2 ' О + ~'У2 31п р2 ю

вЂ” ЬЙ2 sin pg cos Ф2 + Ape 31п Ф2 + ~72 со3 Ф2 со3 Ф2 °

(4.53)

Яля определения углов поворота платформы ~71»Tz приравняем.
выражения для О„„, О~„из (4.52) выражениям ~II Оуп, О~„из (4.53).
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перпендикулярны и находятся в плоскости, перпендикулярной оси ви-

зира Х. Следует также заметить, что по координатам ( Y, Z), определяю-
щим положение звезды в окне визира, нельзя определить угла поворота

платформы вокруг оси визира Х, для этого требуется визирование
второй звезды с2

Обозначим неизвестный пока вектор малого поворота платформы
вокруг оси визира Х через Ьу. Заметим вектры Ьа, Щ и Лу образуют
правый ортогональный трехгранник, в котором вектор Ь~ совпадает с

осью Х и направлен в сторону поло;фсительного направления.
Направляющие косинусы векторов ba, Щ, Ьу относительно систе-

мы ОХ„У„~„приведены в табл. 4.6.

Результирующий утоп поворота платформы О можно описать двумя

равнозначными выражениями

0 = Ьа1+ AP1+

О=М+ 44+ hy2.



В результате для определения Ь~1 и Ь~2 получим уравнения

Д71 sin PI вЂ” ~72 slIIP2 = ~а2 cosP2 вЂ” AQI cosPI
'

(4.54)

Л71 COSPI COSФ1 вЂ” ~72 COSP2 COS Ф2

Ьа2 sin p2 cos Ф2 + 432 sII1 Ф2 +

+ Ла, sin p1 сов Ф1 вЂ” Щ1 вш Ф, .

Разрешая уравнения (4.54) относительно Л71 и 572 получим

~71 = ~1/~О ~72 = ~2/~О, (4.55)

где

вЂ” cos P2 cos Ф2

вЂ” S111 ~31
(4.56)

э

sP2 сов Ф2

а1

b~ вЂ” со

вш ~31

cos PI сов Ф1

вЂ” sin 132

(4.57)

. (4.58)

Здесь

ы1 = +Q2 cosP2 вЂ” Ла1 сов131,

Ь1 = вЂ” Ла2 SIn p2 сов Ф2 + 432 в1п Ф2 +

+ Ла1 sin p1 cos Ф1 вЂ” Щ1 sin Ф1.
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Определив углы Л71 и Ь72 из (4.52) и (4.53), можно будет вы-

числить величины д„„, д», д~„, представляющие углы поворотов ГСП

относительно осей Хс, ~с, ~с.
Полученные углы уходов ГСП следует либо учесть в алгоритмах

расчета навигационных параметров либо восстановить стартовую ориен-
тацию платформы.

Восстановление стартовой ориентации может быть выполнено путем

отработки углов д~„, ду„, д„„следящими системами гиростабилизатора.
Если по каким-либо соображениям восстанавливать ориентацию

ГСП нецелесообразно (из-за большого времени переориентации платфор-

мы), то по полученным углам уходов платформы следует скорректиро-
вать программные углы ориентации аппарата.



ГЛАВА 5.

ВОССТАНОВЛЕНИЕ ОРИЕНТАЦИИ КА

ПРИ ВИЗИРОВАНИИ СОЛНЦА И ЗВЕЗДЫ

. 5.1. ОРИЕНТАЦИЯ АППАРАТА OTHOCMTEJlbiiC

СИСТЕМЫ КООРДИНАТ Ох„г„г„

~гр Начальная ориентация осей аппарата
Х, Y, Z совпадает с соответствующими

осями Х~ р YppZ+p,
ребуемая opneHTaqm X, Yò Zò

задается углами поворотов дт, фт, у,.

Первый поворот на угол дт произ-
водится вокруг оси ~, совпадающей с

Угр осью ~~ . Положение осей после

первого поворота
вЂ” Х' Y Z Второй

поворот на утоп фт производится
)

вокруг оси У, и положение осей

становится Х'Y Z Третий поворот
на угол дт производится вокруг оси

Х, и оси займут положение Хт YTZT.

У

Рис. 5.1

66

Задача восстановления ориентации КА возникает тогда, когда после

длительного выключения системы управления требуется ориентировать

аппарат перед запуском двигателя или для какой-либо другой операции.

Требуемая ориентация аппарата на момент времени Т~ может быть зада-
на углами Эйлера вЂ” Крылова относительно гринвичской, "заморожен-
ной" на момент старта, системы координат.

Яля того чтобы выставить КА в требуемое положение, необходимо

построить опорную приборно-реализуемую систему координат
вЂ” систе-

му, связанную с астроориентирами.
Основная плоскость, на базе которой строится опорная система ко-

ординат, это плоскость, задаваемая линиями визирования Солнца и звез-

ды. Задача восстановления ориентации аппарата в данном случае заклю-

чается в том, чтобы для требуемой ориентации найти углы разворотов

аппарата относительно системы, задаваемой астроориентирами.
Положение "замороженной" на момент старта системы координат

Xrp YrpZrp относительно геоцентрической экваториальной системы

~ и ~ показано на рис. 4.6. Смещение оси Х» относительно оси ~~,
направленной в точку весеннего равноденствия Ъ', задается утлом

Рр, определяемым выражением (4.7) .

На рис. 5.1 показана схема поворотов осей аппарата для приведения

их в требуемое положение Х У У .



Таблица 5.1

Направляющие косинусы осей Х У У относительно Хг УгрZóð
приведены в табл. 5.1.

Направляющие косинусы осей Хг, Yrp, Zrp в системе координат

$ð g можно записать в виде

Используя табл. 5.1, можем записать соотношение между ортами

осей Х', У',г' и Х.р, У.р,г.р

У

гр

Угр (5.1)

Zpp
Элементы матрицы

с~ 1 с12 с1

сг1 сгг (5.2)

Хгр

Угр

~гр

(5.3)
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сз 1 сз2 с33

определяются соответствующими элементами табл. 5.1.

Положение ортов системы координат ОХгр УгрУгр в системе коор-

динат О~р Р будем записывать в виде



Матрица D имеет вид

0

0

1

»и Ро

cos pp

cos Д&
вЂ” sin po (5.4)

доложение ортов осей Хт, YT, ZT в системе координат 01~ Ч ~

определяется следующим соотношением:

хт

(5.5)V
Т

z
Т

В дальнейшем матрицу
Е = CD (5.6)

будем записывать в виде

Е11 Е12 Е13

Е2 г Е23

е31 &lt 32

(5.7)

е~ 2 сов фт sin (дт + ~3о);

е1з в~п фт

cos'рт sin (~т + Фо)+ sin ~рт sin фт cos(дт + до);

e» =

cosy~ cos (~, + щ)+ в1п iрт sin ф, sin (~т + po);

егз
=

в1пiрт cos фт;
= siny~ sin (дт + ро)+ сов ys sin ф сов(дт + pp);

езз = вЂ” sinyт сов(д~+ po)+ совет sin фт sin(6~+ pp);

езз
=

cosут сов ф

Заметим, значения углов дт, ф и ут определяются из баллистшес
кого расчета спуска или какого-либо другого маневра KA.
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Элементы е.. определяются из матричного произведения CD,Ef
Т,Т Т

Таким образом, требуемая ориентация аппарата Х У Z, задаваемая
на момент Тз в системе координат Хгр YppZpp углами дт, фт, у„в систе-

ме координат ~р в определяется матрицей (5.б).
В развернутом виде элементы е.- матрицы Е определяются следую-EJ

щими выражениями:

e f f
= cos фт сов (дт + ~о );



Если требуемая ориентация осей Х У У известна до старта, то эле-

менты С, матрицы С, а следовательно,и элементы е, матрицы Е могут

быть заранее вычислены и введены в BUBM до старта.

5.2. ПРОЦЕДУРА ПОИСКА АСТРООРИ ЕНТИРОВ

Построение опорной плоскости, задаваемой астроориентирами, на-

чинается с поиска астроориентиров [ 4, 20] .

Основным ориентиром во всех возможных плосв.'остях является

Солнце. Окно обзора небесной сферы, через которое ведется поиск

Солнца, представляет собой выпуклую поверхность (рис. 5.2), длина

дуги которой я (= 180 ), что обеспечивает попадание Солнца в окно

обзора за один оборот КА вокруг оси ОХ.

Первое поисковое вращение аппарата вокруг оси ОХ с угловой ско-

ростью ~рп1 задается смещением нуля ЯУСа.

При попадании Солнца в окно обзора вращение КА прекращается
(y„1 = 0) и начинается процесс выведения Солнца в поле зрения точного

датчика. Ось точного датчика располагается в окне обзора и в начале

поиска ориентирована по оси объекта Y.

Процесс выведения Солнца в поле зрения точного датчика представ-
ляет собой вращение аппарата вокруг oem Z, вследствие чего солнечное

пятно движется к центру датчика. В результате процесса выведения

ось Y KA будет направлена на Солнце (рис. 5.3) .

Процедура поиска второго астроориентира (звезды) зависит от

принятой схемы ориентации визиров относительно осей КА. Различные

варианты ориентации визиров на КА приведены в [ 20] .

Здесь мы рассмотрим два случая установки астровизиров на ап-

парате.
1. Оба визира вЂ” звезды и Солнца вЂ” находятся в плоскости аппарата

YZ. Датчик звезды жестко связан с корпусом КА. Ось визира (звезды)
составляет с осью КА Z угол 180 вЂ” ~1. Ось визира датчика Солнца мож-

но поворачивать вокруг оси аппарата Х, для того чтобы можно было ус-

тановить требуемый угол у между звездой и Солнцем.

Ориентация визиров относительно осей КА во время визирования
светил показана на рис. 5.4, а.

С
О

Х'

Рис. 5.3
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Здесь необходимо заметить следующее. Для того, чтобы датчик
Солнца при развороте вокруг оси Х не вышел из окна обзора, углы
у1 и у должны удовлетворять следующему условию: у1 + 'у = 90 .

2. Оба визира (звезды и Солнца) находятся в окне обзора и, следо-

вательно, угол у между линиями визирования звезды и Солнца лежит

в плоскости аппарата XY. Ось визира звезды с осью аппарата Х состав-

ляет угол 180' вЂ” у1. Ось визира Солнца можно поворачивать относитель-

но оси аппаратами.
Ориентация визиров относительно осей аппарата во время визирова-

ния светил показана на рис. 5.4, б.

После окончания процесса приведения Солнца датчик "точного Солн-

ца" разворачивают относительно корпуса КА вокруг оси Z. Так как

Солнце удерживается в поле зрения датчика, то аппарат вследствие вра-
щения датчика совершает встречное движение. Датчик разворачивают

до тех пор, пока между звездным датчиком и датчиком, жестко связан-

ным с корпусом аппарата, и точным солнечным датчиком не установит-
ся требуемый угол у, равный заданному углу Солнце вЂ” КА вЂ”. звезда.

После того как датчик точного Солнца выставили под углом 'у к

звездному датчику, начинается разворот КА вокруг оси датчика Солнца.
В результате этого вращения луч визирования звезды описывает конус,

вершина которого находится в точке пересечения осей датчиков. Враще-
ние продолжается до тех пор, пока звезда не попадет в поле зрения звезд-
ного датчика.

Во втором случае ориентации астровизиров на КА (см. рис. 5.4, б)
датчик "точного" Солнца после окончания приведения необходимо раз-

вернуть относительно корпуса вокруг оси У на угол Ь у
= 90' вЂ” (у, +

+ 'у). Заметим, что если датчик "точного" Солнца заранее выставить к

оси Х под углом 180 вЂ” (у, + у), то разворот вокруг оси Z на угол

~~ не потребуется.
После того, как астровизир Солнца выставлен относительно оси, ап-

парата Х в требуемое положение,аппарат, как и в первом случае, разво-

рачивают вокруг оси датчика Солнца. Разворот продолжается до тех пор,
пока звезда не попадет в окно визира.
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На этом процесс поиска астроориентиров заканчивается и далее

дается некоторое время для гашения колебаний KA.

Во время поиска астроориентиров и гашения колебаний КА ГСП на-

ходится в зааретированном относительно корпуса аппарата состоянии.

После гашения колебаний аппарата платформа разарретируется, и систе-

ма управления КА с датчиков астроориентиров переключается на ГСП.

В дальнейшем разворот КА для приведения его к требуемой ориен-
тацииХ Y Z совершается с помощью ГСП.

5.3. ОРИЕНТАЦИЯ КА ОТНОСИТЕЛЬНО АСТРООРИЕНТИРОВ

(5.8)cos у
= sin 5® sin 5, + cos 5o cos 5, соз Ьа,

где

(5.9)©яс ©ОО~

Угой Солнце вЂ” КА вЂ” звезда не должен

превышать предельного угла раствора

между визирами. Поэтому угол у дол-

жен быть заранее известен. Так как

экваториальные координаты Солнца

(ао, 5o) в течение года изменяются

[3], то и величина угла СолнцевЂ”
Земля вЂ” звезда тоже в течение года

будет изменяться. Поэтому максима-

льное значение угла раствора между

визирами у~ax может наложить огра-
ничение на дату ориентации или на

выбор звезды для ориентации. Рис. 5.5
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При определении ориентации КА относительно астроориентиров бу-
дем исходить из схем расположения датчиков Солнца и звезды, привь
денных на рис. 5.4, а и б.

На рис. 5.5 приведены координаты Солнца и звезды, определяющие
их положение в геоцентрической экваториальной системе 01~ т~ ~ .

а® и О о обозначены прямое восхождение и склонение Солнца, и, и

б, вЂ” прямое восхождение и склонение звезды.

При определении угла Солнце вЂ” КА вЂ” звезда для околоземных

траекторий не будем учитывать параллакс Солнца. Яля стационарного
спутника с периодом обращения 24 ч параллакс Солнца не превышает 1'.

Поэтому угол между линиями визирования Солнца и звезды будем при-
нимать равным углу Солнце вЂ” Земля вЂ” звезда.

Используя формулу дуги сферического треугольника, можем на-

писать



Яля построения опорной системы запишем направляющие косинусы
линий визирования Солнца и звезды.

вЂ” A

а1, вЂ”

=
cos (r ~ ) = cos ае cos 5o;

вЂ” Л

а12
вЂ”

=
cos (r „q ) = sin а сов о „; (5.10)

вЂ”

n
Q13 cos (r1 ~ ) = в1п ое

= сов Рц'

(r2, $ ) =сова, cos5,;
вЂ” A

(г„ц ) = sin а, cos5,;
вЂ” л

(r2,$ ) =вшо, = совР,,

a2~
=
вЂ” COS

(5.11)©22 = СОЗ

©23

вЂ” rgX f23 (5.13)©12

©22 ©2 3©2 1

гДе ~ ~, 213, t' -

оРты осей ~~, 21, $ .

Запишем f в виде

г; = Ь1,+ nsn,+ взвз, (5.14)

где проекции $3 213, t'3 в соответствии (5.13) определяются выраже-
ниями

13 а12 а2 3 а2 2 а1 3 ~

Чз = ©13©21
вЂ” ©23©11

h =

&lt;11
22 Ђ” а21 l

(5.15)

Направляющие косинусы вектора г* могут быть вычислены по фор-
мулам

аз1 = $3/гз' азг = q3/r*; азз
= зз/r*, (5.16)

где гз
= (5.17)

Так как векторы r&gt; f2 неортогональ ы, то ля построе ия орто
нальной системы введем единичный вектор r4, определяемый выраже-
нием
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где r& t и r2 единич ые векто ы, направлен ые по лин ям визирова
Солнца и звезды; Р вЂ”

полярное расстояние, определяемое соотношением

P = 90' вЂ” о. (5.12)
В дальнейшем нам потРебУетсЯ вектоР f

3, опРеделЯемый выРа-
жением



т1,
Г4 r2 Х Гз (5.18)Й21 й22 й23

ОЗ 1 й32 йз3

где г3 вЂ” единичный вектор, направленный по вектору г,*.
Направляющие косинусы вектора f4 в соответствии с (5.18) будут

определяться выражениями

©41 ©22©33 ©32 ©23 ~

©42 ©2 3 ©3 1 ©3 3 ©2 1 ~

©43
= М1©32 вЂ” ©31©22

(5.19)

Таким образом, ориентация ортогональной системы векторов r2, r3,

r4, построенных на базе линий визирования Солнца и звезды, будут оп-

ределяться выражением

Э

Э (5.20)=В

где В матрица направляющих косинусов, которая имеет вид

й2 1 О22 О23

~31 +32 ~33

©4 1 ©42 ©43

(5.21)

(5.22)

Матрица А в том случае, когда оси визиров находятся в плоскости

YZ и, следовательно, вектор r 3 направлен по оси вЂ” Х, имеет вид

0 1 0

sin g1

вЂ” cos y1

cos y1

sin y1
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Систему ориентации осей аппарата ОХИ приодновременномвизиро-
вании Солнца и звезды в дальнейшем будем обозначать через ОХО УеУ~.

Взаимное положение систем координат ОХ УОZO и Ог, r3 f4 для рас-

сматриваемых случаев ориентации визиров (см. рис. 5.4, а и 5.4, б) пока-

зано на рис. 5.6,а и 5.6. б.

,В матричной записи ориентация системы координат Х Y Z относи-

тельно r2 r3 r4 будет определяться выражением



Г"
/~о д

Рис. 5.6

В том случае, когда оси визиров находятся в плоскости ХУ и, следо-

вательно, вектор r 3 направлен по oem Z, матрица А принимает вид

0 Sm ~1

0 cos y1

1 0„

вЂ” cos y1

(5.23)sin 'у1

Заменив в (5.22) столбец [r2, r3, r4] выражением (5.20), получим

(5.24)= АВ

Таким образом, на базе линий визирования Солнца и звезды ориен-
тация КА относительно экваториальной системы $,g f будет определя-
ться выражением (5.24) .

Положение экваториальной системы 0& t; $ f относител но поло

ния ОХ Y Z, занимаемого аппаратом при 6диовременном визировании
Солнца и звезды, будет определяться обратным преобразованием матрич-
ного равенства (5.24), а именно

(5.25)= ВА

Здесь через В и А обозначены транспонированные матрицы от соот-

ветствующих им матриц В и А.
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5.4. НАПРАВЛЯЮЩИЕ КОСИНУСЫ ОСЕЙ Хт, Y~,Z~
ТРЕБУЕМОЙ ОРИЕНТАЦИИ КА ОТНОСИТЕЛЬНО ПОЛОЖЕНИЯ,

ЗАНИМАЕМОГО ПРИ АСТРООРИ ЕНТАЦИИ

= (CD) (В'А') (5.26)

Таким образом, требуемая ориентация КА относительно положения,

задаваемого линиям визирования Солнца и звезды, определяется матри-
цей косинусов

М = (CD) (В'А'). (5.27)

В дальнейшем матрицу М будем записывать в виде

~~з

М = тг1 ~гг ~гз (5.28)

~~з1 ~~зг ~~зз

Элементы m, определяются соответствующими произведениями элемен-

тов матриц правой части (5.27) .

5.5. ОПРЕДЕЛЕНИЕ УГЛОВ РАЗВОРОТА,

ПРИВОДЯЩИХ КА К ТРЕБУЕМОЙ ОРИЕНТАЦИИ

Развороты КА, переводящие его из лоложения, занимаемого при

астроориентации, в требуемое положение, на момент То выполняются

при помощи включенной ГСП. Ориентация платформы относительно

осей КА приведена на рис. 5.7. Развороты аппарата выполняются путем
подачи соответствующих сигналов в расположенные на платформе ги-

роблоки.
Под действием моментов, возникающих в результате подачи элект-

рических сигналов, гироблоки прецессируют, а вслед за ними разйорачи-
вается и ГСП. Вследствие разворота платформы появляется угловое

рассогласование между ГСП и КА.
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Требуемая ориентация КА Х У 2 относительно экваториальной
системы координат $ð g определяется выражением (5.5). Ориентация

экваториальной системы О,gð g относительно положения аппарата,

занимаемого при астроориентации, определяется выражением (5.25).
(5.25)..

Заменив в (5.5) столбец [~~, q, P ] выражением (5.25), получим



г"

Электрические сигналы, снимаемые с датчиков углов рассогласова-

ния, подаются на исполнительные органы системы управления. Под дей-

ствием моментов, создаваемых управляющими органами, аппарат разво-

рачивается вслед за платформой.
Примем, что развороты аппарата выполняются по схеме: кренвЂ”

тангаж вЂ”

крен. На рис. 5.8, а показано положение осей КА после ero раз-

воротов на углы у1, д, на рис. 5.8, б после азворота на угол ~р2.

Начальное положение осей аппарата, Y', Z' соответствует оконча-

нию астроориентации.

Направляющие косинусы осей Х, Y, Z относительно осей Х, У,
Z после выполнения разворотов на углы р1 и д представлены в виде

При повороте КА на угол р2 направляющие косинусы осей Х, у, у
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Таблица 5.2

Оси
системы

координат

Z"

cosy sin O siny зш дcos д

вЂ” cosy яп д cos y s3I1 y cos д +

+ siny, cosy,
cos р, cos р, cos двЂ”

~р 2 'р1

яп'рг яп д вЂ” sin y1 соз ф1 cos двЂ”

вЂ” сОЬФ2 1П р1

вЂ” опар, яп р, созд+
° cos yа' cos y1

относительно систем координат ОХ У"Z и ОХ У Z представлены в

табл. 5.2 и матрицей вида

tg p~
= ~п1 з /пз ~ з; зпт ф~

= п11 з /

tg фз = вЂ”

~пз g /пауз g ', s~ фз
=

~пз g /

(5.31)

(5.32)

5.6. КОНТРОЛЬНЫЕ УСЛОВИЯ HA УГЛЫ РАЗВОРОТОВ КА
/

Контрольные условия на ~лы разворотов КА повышают достовер-
ность их численных значений.

В основу контрольных условий положено требование, чтобы направ-
ление оси аппарата Х после выполнения разворотов на углы р1 и д соот-
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Ориентация аппарата в системе координат 0& tХ YZ по ле разворо
на углы у1, д, у2 должна совпадать с требуемой ориенатцией Х Y Z .

Поэтому, приравнивая направляющие косинусы табл. 5.2 соответствую-
щим элементам m.. матрицы М, получим соотношения для определенияLJ
углов разворота аппарата р1, д, ~р2.

Приравнивая элементы первой строки и первого столбца, имеем

сов д = т11, cos y~ яа д = т12, sin y~ яп д = т1З,

(5.29)
sin y~ sin д = mg 1.,

вЂ” соя yg sin

При помощи равенства (5.29) получаем следующие соотношения

созд=т,,; sing= т„+ т' (5.30)



38

Х

2

Рис. 5.9

(5.33)

ветствовало требуемому направлению Х . Угол р2 не изменяет ориента-
ции оси Х, поскольку разворот производится вокрут той же оси Х .

Учитывая приведенное требование к ориентации оси Х', контроль-
ные условия сводятся к следующему:

1) косинус угла между направлением оси Х" и направлением на

Солнце, выраженный через утлы разворотов р1 и д должен быть равен

косинусу утла между требуемым направлением Х и направлением на

Солнце;
2) аналогичное условие должно быть записано и для направления на

звезду.

Взаимное положение осей КА и линий визирования Солнца и звезды

на момент астроориентации и после разворотов КА на утлы у1 и д пока-

зано на рис. 5.9, а и 5.9, б.
На рис. 5.9, а показан случай, когда оси визиров находятся в плос-

кости YZ а на рис. 5.9, б вЂ” случай, когда оси визиров находятся в плос-

K0cTH XY.

Рассмотрим выражения косинусов углов между осью аппарата х

и направлениями на Солнце и звезду для случая, когда оси визиров на-

ходятся в плоскости YZ (рис. 5.9, а) .

В начальный момент оси аппарата У, Z' находятся в плоскости угла

Солнце вЂ” КА вЂ” звезда. В этой же плоскости находятся и оси Y Z' после

первого разворота на угол р1 вокрут оси Х . При развороте на утол д

вокрут оси Z плоскость Х Y в которой находится утол д, перпендику-
лярна плоскости Солнце вЂ” КА вЂ” звезда.

Используя формулу косинуса дуги сферического треугольника,
можем написать

tth
cos (Х", С) = sin д cos (Y', С).



Аналогичное соотношение будет и для линии визирования звезды

cos (Х", ЗЬ) = sin д cos ( Y', ЗЬ). (5.34)
Л

Яути Y', С и Y', ЗЬ (см. рис. 5.9,а) определяются следующими соот-

ношениями:
Л

Y', С =&lt р + 0' Ђ” у+ у
л

Y', 3b = р1 + 90 вЂ”

у1 .

(5.35)

Выражения (5.33), (5.34) с учетом соотношений (5.35) принимают вид
A

сов(Х', C) = sin д(совд, вш (у+ у1) вЂ” sing, сов(у+ 'у1)); (536)
Л

сов(Х,ЗЬ) = sin д(сов ~р, sin у1
вЂ” sing~ сов у1). (5.37)

Косинус угла между требуемым положением оси Х и линией визи-

рования Солнца будет определяться следующим соотношением:
Л

сов(Х, С) =е11а11+ е,з~~з + е1з~1з.
Т

(5.38)

Здесь e», e», е1з, определяемые выражением (5.7), суть направ-
ляющие косинусы оси Х в системе Î, $ q ~~; а1j а12 а13

вЂ”

направ-
ляющие косинусы линии визирования Солнца в системе координат

О, $ð t' вЂ”

определяются выражением (5.10) . А,

Аналогичное соотношение будет и для косинуса дуги Х, Зв:
л

сов (Х, Зв) = eg 1 ~з 1 + е1 з ~з з + e~ з ~з з (5.39)

где й21, ©22, Й2 з вЂ”

направляющие косинусы линии визирования звезды

определяемые выражениями (5.11) .

Сформулированные выше контрольные условия сводятся к выпол-

нению следующих равенств:
A A

cos (Х", С) = cos (Х, С); (5.40)
A Л

cos (Х, Зв) = cos (Х, Зв) . (5.41)

Левая часть равенства (5.40) в случае ориентации визиров в плос-

кости YZ вычисляется по выражению (5.36), а правая
вЂ” по выражению

(5.38) .

Левая часть равенства (5.41) вычисляется по выражению (5.37),
а правая

вЂ” по выражению (5.39) . л

Рассмотрим ориентацию КА и косинусы дуг Х", С и Х", Зв для слу-

чая, когда оси астровизиров ориентированы в плоскости ХУ (см. рис.

5.9, б).
В начальный момент оси КА Х, Y находятся в плоскости угла

О

Солнце вЂ” КА вЂ” звезда. После первого разворота вокруг оси Х на угол

оси Y, Z находятся в плоскости, перпендикулярной плоскости

Солнце вЂ” КА вЂ” звезда. Второй разворот на угол д вокруг оси Z нахо-
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дится в плоскости Х' Y' составляющей с плоскостью Солнце вЂ” КАвЂ”

звезда двугранный угол, равный ~р1.

Используя формулу косинуса дуги сферического треугольника, ко-

синус угла между направЛением оси Х и направлением на Солнце будет
определяться следующим выражением:

.л.
cos(X",С)= вЂ” совдсов('у1+ у)+ в1пдв1п(у1+ у)сов~р1. (5.42)

Аналогичное соотношение будет и для угла'между осью и линией

визирования звезды:
Л

cos (Х", Зв) =- вЂ” cos д сов 'у1 + sin д sin у1 сов ~р1. (5.43)
Таким образом, левые части равенств (5.40), (5.41) в случае ориен-

тации визиров в плоскости XY должны вычисляться по формулам
(5.42), (5.43) .

5.7. ОРИЕНТАЦИЯ ПРОДОЛЬНОЙ ОСИ КА

(5 44)яви =

со~ ф, ~&g ;&gt 'У, + ' ) в ” &gt &gt g
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Углы дт, фт, ~рт вЂ”

характеризующие требуемую ориентацию КА

Х Y Z, при исполнении тормозного или корректирующего импульса

определяются при расчете траектории спуска КА с орбиты ИСЗ или ка-

кого-либо другого маневра. Проведение такого расчета выходит за

рамки данной работы. Поэтому для проведения численных расчетов

углов разворота КА не будем рассматривать общий случай ориентации
КА, характеризуемый углами д,, ф, &lt; т и ограничи ся тол ко рассм

рением ориентации его продольной оси.

Данная задача может возникнуть при Подаче корректирующего им-

пульса или при выполнении какой-либо другой операции.
Требуемая ориентация продольной оси КА X определяется углами

дт, фт. Следовательно, для того, чтобы ориентировать продольную ось

аппарата, а следовательно, и ось двигателя, достаточно определитыолько

два угла ~р1 и 9.

Для определения углов ~р~ и д можно было бы воспользоваться вы-

ражениями (5.30) ... (5.32), а затем проверить выполнение контрольных

условий (5.40), (5.41) . Но такой путь определения углов у1 и д влечет

за собой большой объем вычислен~, что для проведения примерного

расчета не является необходимым.

Поэтому для определения углов разворота аппарата ~р1 и д исполь.

зуем контрольные условия (5.40), (5.41).
В том случае, когда астровизирь; находятся в плоскости YZ условий

(5.40) и (5.41) с учетом равенств (5.36), (5.37) можно разрешить от-

носительно sin д. Так, из условия (5.40) получаем

сов (Х, С)



Из условия (5.41)
Г~

cos (Х, Зв)
(5.45)япд =

Со~ &lt Р1 &g
;n 1 в ” s gt; &

Приравнивая друг другу правые части выражений (5.44),. (5.45),
подучим: Л

cos (Х, Зв)s&g ;n 71 &g ;n g с

(5.46)
cos (Х, С)Со~ ф1 s&g ;n (

+ 7 ) Ђ” &g ;n 1 о
(

Если принять, что у + у1
= 90', то соотношение (5.46) принимает

Вид
Л ,Г~

sin у1
вЂ” tg y~ cos у1

= cos (Х~, Зв) /cos (Х, С).

Откуда
Г~

cos (Х, Зв)
(5.47)~gV = ~g7iвЂ”

сов(Х, С)со~ 71

Определив из (5.47) величину угла ~р,, далее из выражения (5.45)
или (5.44) можно определить угол д.

В том случае, когда астровизиры находятся в плоскости XY условия

(5.40), (5.41) с учетом выражений (5.42), (5.43) можно разрешить от-

носительно cos y~.

Из улавия (5.40) имеем
А,

(7+ 71 ) + со~(Х э С)
(5.48)C0S у~

sin 6 + sin (7+ 71 )

Из условия (5.41)
тл

cos д cos 71
+ cos (Х ) ЗВ)

(5.49)COS ф1
~ s&g ;n

Приравнивая правые части выражений (5.48), (5.49) и положив у+
+ 'у1

= 90', получим
/~

cos (Х~. Зв).
б1,

cos д = tg y~ cos (Х, С)вЂ” (5.50)
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соз 7

Определив из (5.50) угол д далее из выражения (5.49) или (5.48)
можно определить угол р&g

Яля того чтобы вычислить д, y~,необходимо сначала определить

направляющие косинусы линий Земля вЂ” Солнце, Земля вЂ” звезда, а так-

же и направляющие косинусы оси Х на момент приведения КА к требуе-
X YZò

Так как координаты Солнца (прямое восхождение и склонение) в



течение года непрерывно изменяются, то для того, чтобы вычислить на-

правляющие косинусы линии Земля вЂ” Солнце должно быть назначено

время То,соответствующее моменту приведения КА к требуемой ориен-

тации Х У У . При разработке реальной навигационной системы это

время определяется или из расчета траектории спуска КА, или с учетом

корректирующего импульса, поэтому углы ориентации дт, фт, ~рт и время

Тр задаются. Яля проведения примерного расчета примем, что процесс

приведения КА к требуемой ориентации X Y Z проводился 21 июня

1981 г. и заканчивается в 12 ч по московскому летнему времени. Грин-
вичское или всемирное время То соответствующее моменту приведения
КА в требуемое положение Х У 2 было 8 ч.

Прямое восхождение Солнца а® 21 июня 1981 г. на 0 ч всемирного

времени 3 равно 5 ч 57 м 58 с или в радиусной мере 89'29'30 . Склоне-

ние Солнца в это время равно 23'26'22 .

За 8 ч всемирного времени прямое восхождение Солнца увеличится
на 20'45' и, следовательно, будет равно 89'50'15". Склонение Солнца
для выбранной даты практически остается неизменным.

Здесь необходимо заметить, что разворот аппарата на углы ~р1, д

может быть выполнен за время, не превышающее 5 ... 6 мин. Следова-
тельно, на момент окончания астроориентации прямое восхождение и

склонение Солнца будет меньше по сравнению с моментом приведения
КА к ориентации Х У 2 . За 6 мин прямое восхождение Солнца изме-

няется на 15'6". Следовательно, на момент окончания астроориентации

прямое восхождение будет равно 89 50. Склонение Солнца за это вре-
мя практически неизменно. Естественно, что угол 'у между визирами
Солнца и звезды должен быть вычислен на момент окончания астро-

ориентации.
В качестве второго астроориентира принимаем звезду Канопус.

Прямое восхождение и склонение звезды Канопус имеют значения [21]
О,

= 95 49, 5, = вЂ” 52 41'.

Поскольку определение углов ~р1 и д будет проводиться до получе-
ния их числового значения, то приведем здесь значения косинусов и си-

нусов прямых восхождений и склонений Солнца и звезды на момент при-
ведения аппарата (Те = 8 ч) к ориентации Х~ Y~Z~:

cos ае = cos 89 50 15 = 0,0028361;

sin ае = sin 89'50'15" = 1,00000;

cos 5® = сов 23 26'22 = 0,91748;

sin о е
= sin 23 26'22' = 0,39778;

сова, = cos 95'49' = -0,101346;

sin а, = sin 95'45' = 0,99485;

cos о,
= cos ( вЂ” 52'41') = О,б0622;

/

sin 5,
= sin ( вЂ” 52 41') = вЂ” 0,79530.



На момент окончаны астроориентации

созае
= соз89 50 = 0,0029089.

Остальные величины не изменяются.

Яля определения угла у вычисляем

соз ~
= з111 5g) яй 5, + соз 5е соз 5, х

х cos (а, вЂ” а,) = 0,39778 (вЂ” 0,79530) +

+ 0,91748 . 0,60622 0,99455 = вЂ” 0,31635 +

+ 0,55316 = 0,23681, откуда'у = 76 41'54'.

Из условия 'у+ у = 90 получаем у =

13 18'06 .

Рис. 5.10

Направляющие косинусы линии Земля вЂ” Солнце в системе коор-
динат О,~ т1 ~ на момент приведения КА (То = 8 ч) к требуемой

ориентации Х У 2 принимают значения

а» =соза® cos5® =0,0026021; а~~ =sin~® cos5® =0,91748;

а~ g
= sin 5 о

= 0,39778.

5.8. ИЗМЕНЕНИЕ УГЛА СОЛНЦЕ вЂ” ЗЕМЛЯ вЂ” КАНОПУС

Угол Солнце вЂ” Земля вЂ” Канопус (угол у) необходимо знать не толь-

ко при поиске звезды при восстановлении ориентации КА, но также и

при определении азимута и высоты звезды в орбитальном полете при

астрокоррекции навигационной системы. Мы уже отмечали, что угол 'у

должен быть в пределах максимального угла разворота между визирами.
Кроме того, угол 'у должен быть выбран таким, чтобы рядом не было
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Направляющие косинусы линии Земля вЂ” звезда Канопус в системе

координат ~ т1 ~~:
а~~ = вЂ” 0,061438; аг2 = 0,60311; абаз

= вЂ” 0,79530.

Требуемая ориентация оси Х в системе координат 01~ т1 ~~, как

это видно из выражений (5.7), определяется углами дт + до и Фт фы
примерной оценки величины и характера изменения углов ~р1 и ~ по

сравнению с углами дт + Po и ф приведем следующие данные:

дт + P() = 60; ф = 0; 15; 30; 45; 60 .

Относительно ориентации астровизиров будем полагать, что их

оси находятся в плоскости Ю.
В соответствии с приведенными данными углов дт+ Щ и фт по фор-

мулам (5.7) были вычислены направляющие косинусы е,, е12 е13
оси Х а затем по формулам (5.38), (5.39) были вычислены cos (Х~, С)

тл
и cos (Х, Зв). Яалее по формуле (5.47) был вычислен угол у1 а затем

по (5.45) и (5.44) вЂ” (в порядке контроля) был вычислен и угол д.

Графики углов р, (фт) и д (фт) приведены на рис. 5.10.



4; if,'
другой звезды или светила, ос-

ложняющих визирование выб-

.ранной звезды. Вследствие дви-

жения Солнца по эклиптике угол

Солнце вЂ” Земля вЂ” звезда не

остается постоянным. Характер
изменения угла зависит от даты

визирования. На рис. 5.11 приве-
дены графики изменения угла

Солнце вЂ” Земля вЂ” Канопус в

течение тридцати суток, взятых в

различное время года.

вб

as Для кривой 1, характери-
зующей изменение угла 'у1 за

82 начальную дату, было принято
21 марта 1981 г. Конечная дата

соответствует 19 апреля 1981 г.

ц м z1 д g,сут Кривая 2, характеризующая из-

ми~. 5.11 менение угла у2 начинается

1 июня и заканчивается 30 июня 1981 г. Кривая 3, характеризующая
изменение угла уз, начинается 1 сентября и заканчивается 30 сентября
1981 г.

Расчет углов проводился по формуле (5.8). Эфемериды Солнца на

О всемирного времени принимались по Астрономическому календарю.
О

Наибольшая скорость изменения углов т1 и тз примерно 0,25 /сут, что

меньше одной минуты в час.

5.9. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ОБЛАСТИ ПОИСКА СВЕТИЛ

Область поиска светил вЂ” это область, в которой возможно визиро-

вание свет~

Яля решения поставленной задачи введем геоцентрическую систему
координат ОХО Y®Zэ, в которой ось Y+ направлена на Солнце, а ось Х®
находится в экваториальной плоскости под углом 90 к плоскости

круга склонения Солнца. Угол между осью Х~ и осью )~,направленной
О

в точку весеннего равноденствия, равен
вЂ” (90 вЂ” а®), где а~ вЂ”

прямое
восхождение Солнца. Ось Z+ направлена в соответствии с правой систе-

,мой координат. Угол между осью Z® и осью g,íàïðàâëåííoé по оси вра-

щения Земли, равен склонению Солнца б ~ (рис. 5.12) .

Положение системы ОХ~ YpZ@ относительно геоцентрической эква-

ториальной системы Î~ ~ т1 ~ показано на рис. 5.12. Направляющие ко-

синусы осей ХО, Y~,Z® в системе ~ т1 ~ приведены в табл.5.3.
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Таблицу направляющих косину-

сов 5.3 в дальнейшем будем представ-
лять матрицей О®

° &l
l

Рис. 5.12

Таблица 5.3
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В соответствии с матрицей направляющих косинусов координаты
KA (Х3, Y~, Zs) будут определяться выражениями

Хэ =а11~,+ а12Ц,+ а13~~;
~Е 1221 ~ + 122 2 Ц + 1223 3

~ю 11315~+ 1132П + ~333

в которых $,, q,, g, геоцентрические экваториальные координаты ап-

парата.

Заметим, в координатах аппарата ($,, q,, g,),îïðåäåëÿåìûõ выра-

жениями (35), долгота восходящего узла Q берется относительно оси

~, направленной в точку весеннего равноденствия. Соотношение междуЭ'

долготой восходящего узла Q3 в системе координат 01)ð ~ и долго-

той Qp в системе $p gp gp определяется выражением (4.4) .

Рассмотрев систему координат ОХ® Y®Z&l ;, мо но сдел ть след

щее замечание.

Если линия узлов орбиты КА будет совпадать с осью Хо, а наклон

плоскости орбиты будет равен io = 90 + о®, то плоскость орбиты будет
совпадать с плоскостью Zo.Х~, и движение КА все время будет происхо-

дить в освещенной части пространства. Координата Y® в этом случае рав-
на нулю. В общем случае, когда наклонение плоскости орбиты i 4-.io

и долгота восходящего узла орбиты Оэ не равна долготе оси Х, движе-



°

еневои частях пространсет п оисходить в освещенной
Условия попадания КА в теневой цили

уо &lt О; о г

е ехо а КА из теневой части пространства ве у

я движения освещеннои чаосвещенную, условие для дв
в виде

у &gt

значения координат Э Э Эзнач,q, g )Подстави урив в авнение для о знач

сов словие приприводится к видуи значения ннаправляющих косину, у

rf(u)1 0,

~'~ ~~определяется из вы-А кция и опгде г вЂ”

радиус
вЂ”

ус местоположения К, фун
ражения

вЂ” e® вЂ” cos 5,. sinu sin (Q~ вЂ” а, ) cosi +f(u) = cos 5O cos u cos (Q~ вЂ” а~) вЂ” cos,. sinu
'

э
вЂ”

.
+

+ sinu за1.

12О

ет оп еделяться выражениемвидимости светила будет опреУсловие вид

наклонения орбиты можно определить о асть, в

дить поиск светила.

г аничных значений аргументов ши-а ис. 5.13 приведены графики граничнНа рис.
т ла Qs вЂ” а )..роты и1,и и2 в ависимостиот уг

ыло п инято склонение олнц

Для выяснения возможн

к ю единичного радиуса гежит выяснить проекцию

а-век-

це вЂ” КА вЂ” Канопус надл

о с. П оекции. П и единичного радиуса-ве-линии ви

О,~ ~ ~ныло~ ж~-ования звезды аНОПУС Ha OCH ' ' э' ээ

чения r = вЂ” О,
чи,'

г~
= вЂ” 0,79530.

Направляющие косинусы а2 1 а2 2 а2 3

зависят от даты и времени астроориентации.
етТДля 21 июня 1981 г. на момент

о 89 50 5. = 23 22'22'. В соот-= 8ч.йо=89 и овЂ”
~о

ветствии с пприведенными значениями уг-
лов +® О ® получим

Ps'. 5.13

а2 i
= cos 5® cos ае

= 0,0026688;
a22 = cos5® sino.'~ = 0,91748;

~2з = sin 5 = o,39778.



Подставив значения проекций г, г, г~ единичного радиуса г линии
ч'

визирования Канопуса и косинусов а21, а22, п23 в выражение

fy® =0&gt;] ~+ 0 g
;2f +Yl

получим

fyо
= 0,23683 & t;

5.10. УГОЛ СОЛНЦЕ вЂ” КА вЂ” ЗЕМЛЯ

При поиске звезды для исключения засветок прибора Землей (или
Луной) угол Солнце вЂ” КА вЂ” звезда должен удовлетворять следующим

условиям:

(5.51)СКАЗв &lt;С АЗ Ђ” Ь; СК З &gt КА

Здесь СКАЗ вЂ”

угол Солнце вЂ” КА вЂ” Земля, ~ вЂ” угол, равный половине

ширины запретной зоны, в которой не должно быть звезды. Величина

угла Ь равна сумме углового радиуса Земли и необходимого углового
запаса, гарантирующего превышение линии визирования звезды над
слоями атмосферы (ионосферы), искажающими цвет и яркость звезды

[ 21].
Запрещенная область и изменение положения области при движении

КА по орбите ИСЗ показана на рис. 5.14.

Угол СКАЗ может быть на~ен как угол между векторами г1 и г2

направленными с КА на Солнце и центр Земли.

Если дата и время ориентации заданы, то координаты Солнца ае и

бе могут быть определены или по Астрономическому ежегоднику или по

Астрономическому календарю. Координаты аппарата б~ и +& t в с

теме 01~ и g, если известна орбита или траектория выведения, тоже

могут быть определены. Координаты Земли при визировании ее с КА

(p«. 5.15) будут определяться следующими соотношениями:

аз
=

аКА+ 180'' 53
= вЂ”

бКА (5.52)
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Таким образом, для принятых параметров орбиты и для намеченной

даты и времени астроориентация КА возможна. 1

Так как величины а», а22, а,з суть проекции на оси ~~, и, g еди-

ничного вектора f & t; направленн го по си ®, то вычислен ая велич

.~уо представляет собой косинус угла у между линиями визирования

Солнца и звезды Канопус. Для значения r»
= 0,23683 угол 7

= 76 18'.

Яанное значение (7 = 76 18 ) совпадает со значением 72, представ-

ленным на рис. 5.11.
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Рис. 5.15Рис. 5.14

Угол СКАЗ может быть определен по косинусу угла сферического
треутольника.

cos (СКАЗ) =
вш 6~ sin о + cos 6~ cos o cos Ьа, (5.53)

где

3 ®'

На рис. 5.15 приведены графики изменения угла СКАЗ в зависимос-

ти от аргумента широты и для орбит с долготой восходящего угла

Oэ = 0', O = 90 и наклонением орбиты ~ = 50'. Координаты Солнца
были взяты на О всемирного времени на 1 июня 1981 г.

Так как изменение угла а® за сутки = 1, а склонение О® за сутки
= 8 15, то для примерной оценки угла СКАЗ приведенные графики
вообще можно распространить на 1 июня 1981 r.

ГЛАВА 6.

НАВИГАЦИЯ С БЕСПЛАТФОРМЕННОЙ СИСТЕМОЙ

6.1. ОПРЕДЕЛЕНИЕ УГЛОВ КА ОТНОСИТЕЛЬНО

ИНЕРЦИАЛЬНОЙ СИСТЕМЫ КООРДИНАТ ПО ИНФОРМАЦИИ

ПОЛУЧАЕМОЙ С ДУСов
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Системы навигации, построенные на базе ГСП и EUBM, к настояще-

му времени получили весьма широкое распространение. Однако ГСП

довольно сложное и дорогое устройство. Поэтому не прекращаются
поиски построения навигационных систем без применения ГСП [9, 10,

16, 20, 26].



В бесплатформенных системах акселерометры и гироскопические

приборы монтируются непосредственно на КА и поэтому участвуют во

всех линейных и угловых движениях аппарата.

При отсутствии в системе ГСП определение параметров, характери-

зующих ориентацию и навигацию аппарата в базовой системе координат,
возлагается на бортовой вычислитель.

В качестве базовой системы будем применять невращающуюся
стартовую систему координат.

Алгоритмы по определению параметров ориентации осей КА сущест-
венно зависит от характера первичной информации, получаемой с датчи-

ков углового движения.
В качестве датчиков углового движения КА в бесплатформенных

инерциальных навигационных системах применяют двухстепенные

гироскопы или одноосные гиростабилизаторы.
'

Пусть на борту находятся весьма точные ЯУСы, измеряющие все три

составляющие вектора угловой скорости м(м„, (dy, mz) в осях Х, Y Z
связанных с корпусом КА. Пусть на борту находится воображаемая,
идеальная ГСП. С помощью трех углов положения ее рамок д, ф, у

необходимо определить положение связанной системы координат отно-

сительно инерциальной ООХО Y&lt; &lt;, обра уемо ГСП. Очере нос

воротов рамок для определенности примем такую же, как и ранее: на

угол тангажа (д), угол рыскания (ф), угол вращения (y). Напомним,
что последовательность поворотов

вЂ” это повороты рамок от внутренней
части ГСП к внешней вЂ” к корпусу КА. Так, внутренняя рамка повернута
от ГСП на угол д вокруг оси Z&l ;, внеш яя ра ка разверн та относите

но внутренней (вокруг оси Y внутренней рамки) на угол ф, а корпус ап-

парата развернут относительно оси Х внешней рамки, совпадающей с

осью подвеса платформы, на угол у.
Известны все три составляющие вектора угловой скорости аппарата

со~, со, ю~ и требуется определить скорости изменения углов рамок
ГСП, ф, ф. Получим так называемые кинематические уравнения ГСП.

Выведем их.

Угловая скорость внутренней рамки (скорость ее поворота относи-

тельно ГСП) вЂ” д вЂ”

вектор, направленный по оси Уе, совпадающий с

осью Z внутренней рамки подвеса. Угловая скорость внешней рамки

образуется сложением двух угловых скоростей (переносной угловой
скорости внутренней рамки) и относительной скорости (скорости раз-

ворота внешней рамки относительно внутренней ф). Отметим, что век-

тор ф направлен по оси Y внешней рамки. Угловую скорость КА также

можно представить как сумму двух скоростей
вЂ” переносной скорости

(скорости разворота рамки д+ ф) и относительной скорости (скорости

разворота КА относительно внешней рамки y). Отметим, что вектор
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(6.2)

Запишем три матрицы преобразования координат:
матрицу перехода из системы ГСП к системе координат внутренней

рамки

sin дcos д

(6.3)cos двЂ”япд

матрицу перехода из системы координат внутренней рамки к систе-

ме координат внешней рамки

О вЂ”sin ф

1 О

О соя ф

cos ф

О (6.4)

sin ф

матрицу перехода из системы координат внешней рамки к связанной

системе координат

1 О О

О cos y вЂ” sin y

О sin y cos y

(6.5)

Затем векторное уравнение запишем в виде

= Ey+ А„,ф + А„,А~д, (6.6)
1

где Е вЂ” единичная матрица;

А,, 'А~Аj
вЂ”

матрица перехода из системы координат внешней

рамки к"связанной системе координат и матрица перехода из системы

координат внутренней рамки также к связанной системе координат соот-
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'относительно угловой скорости ф направлен по оси Х. С другой стороны,
угловая скорость КА известна вЂ” это вектор со(со„и~со~). Таким об-

разом, получено векторное уравнение, связывающее угловые скорости,
образуемые на рамках, с угловой скоростью аппарата

д+ ф+ ~р (6.1)

где д вЂ” вектор в системе координат внутренней рамки с координатами

О, О, д; ф вЂ”

вектор в системе координат внешней рамки с координатами

О, ф,О;

д
вЂ” вектор в системе координат KA с координатами д, О, О.

Это векторное уравнение переведем в связанную систему координат

(Х, Y, Z) с ортами i, /, k. Эдесь вектор Q записывается в виде

вЂ”

~~х~ +
~~у)

+ ~~г~ °



ветственно. В результате приведения уравнения (6.6) к координатной
форме получим уравнения (6.7):

cd»
=

у
вЂ” sin lka;

Cdy $1П ф COS ф~ + COS фф (6.7)

Cd@ = COS ф СО$ ф~ + $Ш фф

Обращая систему, т.е. выразив Ip, ф, д через ю» paly calz получим KH

нематические уравнения ГСП формы, т.е. формулы, определяющие из-

менение скорости углов р, ф, д во времени:

ф = &lt ~» Ђ” t ф in lls u ф os tpc lz

ф =соареса~. + $ш рса,; (6.8)
sin y

д = вЂ”
вЂ”

Cdy + ~Z °

созф

cos y

cos ф
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Итак, чтобы найти положение связанной системы координат относи-

тельно инерциальной„необходимо непрерывно рашать на борту КА

систему (6.8). Здесь уже отсутствует конструктивное ограничение на

углы поворота рамок, но возникают вьиислительные трудности, связан-

ные с вычислением, а именно: необходимость деления 1-ro и 3-r0 уравне-
ний на cos ф, который обращается в нуль при ф = 90 . Таким образом,
при этом условии уравнения (6.8) теряют смысл, и качественный скачок

при переходе к бесплатформенной системе здесь не смог осуществиться.

Не подтвердился также и вывод о том, что KA может занимать произ-
вольное положение в пространстве, которое всегда можно определить.

Причиной этого явилось то, что для определения положения KA был

выбран идеальный трехосный гиростабилизатор, у которого существует

неопределенность положения при углах, близких к 90 + n . 180 по рыс-
канию. Поэтому при введении бесплатформенных систем следует идти

не традиционным путем замещения трехосного гиростабилизатора вы-

числителем, а найти новые параметры ориентации, позволяющие полно-

стью исключить недостатки трехосного гиростабилизатора.
Кроме того, существуют уходы

вЂ” основной недостаток инерциаль-
ных систем. Они влияют на измерения угловых скоростей (смещение ну-
лей датчиков угловых скоростей, пропорциональные ошибки датчиков,
вычислительные погрешности). Поэтому в вопросе точности бесплат-

форменные системы поставлены в более тяжелые условия, чем ГСП.

Положение связанной системы координат относительно инерциаль-~Д.-
ной, задаваемое углами д, ф, у, определяется также матрицеи А „полу-
ченной в результате произведения матриц трех последователььнцхразво-
ротов по тангажу, рысканию и вращению:

А .

= А„,А~ Ад.



Направляющие косинусы А . представлены в виде

Z0УоХо

вЂ” sin фCOS ф 31П дCos ф Cos д

вЂ” cosф sin д+ cos ф cosф+ ип ~р соя ф

+ sing sin ф созд + 310ф sin ф sin д
(6.9)

Йп р яп д + - sin 97 cos '+
соя р cîs

+ cos+ sin ф cos O + cos+ sin Q s1n д

6.2. ОПРЕДЕЛЕНИЕ НАПРАВЛЯЮЩИХ КОСИНУСОВ

ПОДВИЖНОЙ СИСТЕМЫ КООРДИНАТ
ПО ИНФОРМАЦИИ, ПОЛУЧАЕМОЙ С ДУСов

Ад = 0 (6.10)

Здесь и далее ввиду малости углов синусы полагаются равными
самим углам, а косинусы равны 1;

вокруг оси Y с угловой скоростью сиу на угол Ь ф = со~ dt:
I

0

1

0

1

0

Ьф

(6.11)

вокруг оси/ с угловой скоростью со~ на угол ~д
= со~dt:
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Рассмотрим основы определения положения одной системы коорди-
нат относительно другой вЂ”

матрицу направляющих косинусов. Пусть
известна начальная матрица ориентации связанной системы координат

аппарата относительно инерциальной вЂ” А . с элементами а,... На~ем

формулы, позволяющие определить изменение во времени каждого из

элементов матрицы. Переход KA из начального положения, определяе-
мого матрицей А„,, в новое положение, определяемое матрицей А&g
может быть получен путем трех элементарных поворотов:

вокруг оси Х с угловой скоростью мх на угол ~ф = сду~7:



Матрица суммарного поворота А, получается путем перемножения

матриц отдельных поворотов:

А,=А, А,„А (6.13)

Элементы этой матрицы можно записать в виде

а,,
= а11+ Ьдаз1 вЂ” Ьфаз1',

H

а12 + ~~а22 ~фаз2 ~

H

= а1 з + ~~а2 з
вЂ” ~ Фаз з ',

H

а", =
аз, + Ьда,, + Ьфаз,;

= а2г + ~~а12 + ~визг,

23 23 ~~&l ; 3 ~~Р з

(6.15)

=
аз 1 + ~~&lt

H
~уаг1

~дагг,

~фаг 3.

=
аз г + ~~а1г

н

азз + ~ФА з

Определяя приращение каждого из элементов матрицы

~а-. = а.. вЂ” а..
н

Ц Ц Ц
(6.16)

и поделив их на приращение времени dt,ïîëó÷èì кинематические урав-

нения вида

а11
=

~~гаг1
вЂ”

~~уа31' агз
=

~га13 + ~хазз,

(6.17)
=

~z&lt
22

Ђ” ~та г;
3

= ~у 1 + ~х
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Результирующая матрица перехода А~ из инерциальной системы ко-
з

ординат к связанной, образованной после разворота, находится умно-

жением матрицы начального положения ориентации системы А . на мат-

рицу суммарного поворота А& t; (умноже ие производи ся слев

А" =А,.А (6.14)



п21
= вЂ”

Юга~ ~ + Юх~гз1' пзз
=

~'у~1з ~~хп~з (6.17)

&l ; 2 ~ & t 1 2 +

Интегрируя на борту систему уравнений (6.17), можно определять

текущие значения элементов матрицы а .. и, таким образом, непрерывно
Ц

вычислить положение связанной системы координат относительно инер-

циальной. Здесь уже отсутствуют недостатки предыдущего способа. Но

громоздкость вычислений настораживает. Можно несколько сократить
объем вычислений, зная, что направляющие косинусы матрицы преобра-
зования зависимы друг от друга. Можно, например, определив 6 элемен-

тов матрицы

(~11 а1г, ~13) и (~21 агг, агз)

непосредственным интегрированием, найти оставшиеся элементы как

результат векторного произведения z(а3,, а3г, а33):

Z=Ex Y.

6.3. ЛАРАМЕТРЫ РОДРИГА вЂ” ГАМИЛЬТОНА В ТЕОРИИ

УГЛОВОГО ДВИЖЕНИЯ ТВЕРДОГО ТЕЛА
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В рассмотренных ранее разделйх показано, что определение ориента-
ции КА при помощи трех параметров (углов д, ф, y) недостаточно ре-

шает поставленную задачу, а решение задачи с 9-ю параметрами (элемен-
тами матрицы А ) слишком громоздко и сложно. Возникает вопрос:

нельзя ли найти какие-либо новые параметры, которые не были бы столь

многочисленны, как элементы матрицы, и позволяли без ограничений
решить задачу определения ориентации тела? Такие параметры сущест-
вуют. Их четыре. Они называются проекциями (элементами) кватернио-
на. Кватернионы все чаще и чаще начинают применяться в управлении

движением КА. Рассмотрим основные положения теории кватернионов.

Первый вопрос, на который следует дать ответ вЂ” это определение

матрицы произвольного разворота.

Пусть в исходной системе координат Хо, Yp, Zp задан единичный

вектор ~(е„, еу, ег), вокруг которого происходит разворот тела на угол
8. Единичные орты исходной системы обозначим i'p, jp, kp. На~ем мат-

рицу этого разворота, которая характеризует новое положение связан-

ной системы координат тела (ХЮ) в осях старой исходной системы

координат.

В первой строке матрицы записываются направляющие косинусы

нового положения оси Х после разворота, т.е. проекции единичного

вектора оси Х на оси исходной системы координат.



(6.18)

Проекция единичного вектора Х на ось ц до начала разворота нахо-

дится как разность

Х-(8 =0) = 7о вЂ” X = (1 вЂ” e )io ехеу/о exeÿko,(6.19)
7l х

Проекция единичного вектора оси Х на ось t' po начала разворота

равна нулю, так как ось Р ортогональна плоскости $, Хо. При развороте
вокруг осей ~ проекции вектора оси ц и $ начинают перераспределяться.

Проекции вектора на ц уменьшается, пропорционально косинусу угла

разворота 0:

X (8) = cos 8 [(1 вЂ”

ex ) ~ о
вЂ”

ex е„j î
вЂ”

ex ex k 0 ], (6.20)

а проекция вектора на ось g возрастает пропорционально синусу угла 8.
Найдем вектор-пропорцию на ось $ при развороте тела на 90:

Х„(8
= 90') = ( x Х (8 = 0) = ex/о вЂ”

е~ Шо . (6.21)

При развороте на угол д величину Х„можно записать в виде

Х„(8)
= sin 8(exjo вЂ” e&gt;k ). (6.

Теперь вектор Хнайдем как сумму его трех apoexrpN

Х = Х + Х (8)+ Х„(8)
= [ eд + (1 вЂ” e„) cos 8 ] i& t + (6.

+ [ ex e& t; (1 Ђ” os 8 + ex i ] / [ e ez (1 Ђ” os 8)

Ђ” e&g ; s n 8 ]
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Во второй строке вЂ” направляющие Lg

косинусы положения оси У; в третьейвЂ”
оси Z. /

В Х4
Введем систему координат ~, ц, ~,

(рис. 6.1), связанную с осью разворота:
9 у

$ вЂ” единичный вектор, совпадающий с /

осью разворота; ц вЂ” единичный вектор
в плоскости Хо, $ и ортогональный ~;

0l
ось ~ вЂ” дополняет систему векторов ~ и

и до ортогональной правой системы ~ =

=М. Kg

Ось Х, совпадающая до разворота с

осью Хо, описывает конус вокруг

направления ~. При развороте про-
Рие. 6.1

екция вектора Х на ось разворо-
та остается неизменной. Скалярное произведение 7о ~ определяет длин~
этой проекции [х~~

= (7о () = е„, а сам вектор-проекция оси на ось Х

в исходной системе координат запишется в виде

ex(exi p + e&gt l + ez6



Таким образом, определены три первых элемента матрицы:

а,, = е„+ (1 вЂ” e„cos 0 = cos 0 + e„cos О);

a& t = e e& t; 1 в ” o 0 + ~ in 0;

аf 3
=

ехе, (1 вЂ” cos 0) вЂ” е sin 0.

Подобным образом на~ем элементы второй и третьей строки

матрицы, а результирующая матрица разворота запишется в виде

z.Уо

ex ey (1-созд)+ ехе~ (1 вЂ”созд)вЂ”

+ е~ япд -ey зшд

cos 0+

+ ex'(1 вЂ” созд)

eyez (1 вЂ”созб)+

+ ех япе

ezey(1 вЂ” cos 0)вЂ”

вЂ”

ez sin 0

cos 0+
(6.25)

+ ey(1 вЂ”cos0)

еуе~ (1 вЂ” соз 0)вЂ”

вЂ”

ех sin д

ехе~(1
вЂ” созд)+

+ еуяп0

соз д

+ ez (1 вЂ”созд)

Зная матрицу перехода, можно определить ось разворота и величину

угла разворота.
Сложив диагональные элементы матрицы и зная, что

Ех+Еу+ ez=&g
2 2 2

получим

(6.26)Ю = а11 + а22 + а33
= 1 + 2соид-

Таким образом, след матрицы определяет угол разворота.
Если же вычесть друг из друга элементы матрицы, симметричные

относительно главной диагонали, то получим параметры вектора, вокруг

которого происходит разворот:

~23 ~32 2ех slIl 8;

~31 вЂ” ~13 = 2ЕУ З1П О;

a12 вЂ” a21 = 2Е, ЯП О.

(6.27)

Перед нами была поставлена задача найти параметры меньшей размернос-

ти, но также характеризующие разворот. Параметры должны быть

простыми, позволяющими восстановить с помощью несложных алгеб-

раических формул матрицу преобразования, должны иметь ясный физи-
ческий смысл.
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На первый взгляд кажется, что трехмерный вектор

Q (е„sin О, еу sin О, e& t; in О) (6.

решает эту задачу. Он направлен по оси разворота, длина его пропор-

циональна синусу угла разворота и он непосредственно участвует в

матрице преобразования. Но это благополучие только кажущееся.

Во-первых, для восстановления матрицы необходима функция-ко-
синус, для получения которой необходимо извлечение корня, а, во-вто-

рых, при выборе именно таких параметров нарушается монотонность

параметров разворота: с увеличением угла разворота 0 длина вектора Й

сначала возрастает до 0 = 90, а далее при 0 = 90' вЂ” 180' падает до нуля.

В этом смысле более предпочтителен вектор разворота, построенный на

половинном угле

Q(e„sin О/2, e& t; in О 2, e~ in О (6.29)

pp = cos(О/2); р~
= e„sin(О/2)

рг
=

еу sin (О/2); рд =

е~ sin (О/2),
(6.30)

то

0

cosã 1 = 2pã
2

о

г О

e„(1 вЂ” cos О) = 2е'„sin вЂ” = 2р
2

еу&gt (1 Ђ” os О = 2

е~ (1 вЂ” cos О) = 2р~;
г

(6.31)

О g

сх ~1п 0 = 2 сов вЂ”

е„яп вЂ” = 2рор1,
2 2

еу зал 0 = 2рорг

е~ &gt 1 = 2ро
Тогда матрица разворота в этих параметрах запишется в виде
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и дополненный четвертым скалярным параметром cos О/2. Отсюда и

название кватернион вЂ”

четырехмерные параметры разворота.
Здесь достигается монотонность (при максимальном угле развоаота

180 длина вектора Q максимальна и равна единице) и уравнения вЂ”

при
восстановлении матрицы простые.

Действительно, если ввести обозначения параметров



0 Z0

2p' + 2p' -1 2Р1pã,+ 2роpç,2pü pý,2роpç,

(6.32)2p' + 2p' вЂ” 12р,р, вЂ” 2р,рз 2Р,Р, + 2Р,Р,

2Р,Р вЂ” 2Р,Р, 2Р,' + 2Р' вЂ” 12p1рз + 2рдр1

ПаРаметРы Ро, Р1, Рг, Рз называютсЯ паРаметРами РодРига вЂ” Гамильто-

на. Они, как и направляющие косинусы, связаны друг с другом соотно-

шением

2 г 2 2 г
0 0

р + р + р + р =cos вЂ” + sin вЂ” (eÄ+ еу+ ez)=1.
° г г г г

о 1 г 3
2 2

По матрице разворота легко восстанавливается и кватерион:

+ агг + азз = 4po
г

=
аг з

вЂ”

аз г
= 4роР1'

=
аз1

вЂ”

а1з
= 4Рорг

~з = а1г
вЂ”

аг1
= 4РоРз.

(6.33)

6.4. КИНЕМАТИЧ ЕСКИЕ УРАВНЕНИЯ

ДЛЯ ПАРАМЕТРОВ РОДРИГА вЂ” ГАМИЛЬТОНА

+ ~z(az1 вЂ” a1ã) = вЂ” 4psp& t; ~» 4p pz ~у 4p ps ~

Отсюда получим первое уравнение для параметра Ро.'

1

Ро
= вЂ” ( вЂ”

~»pi
вЂ” ~ Рг

вЂ” ~zps).
2

(6.34)

Вычитая элементы аг з и аз г, на~ем

= аг 3
вЂ”

аз г
= 4РоР)

С другой стороны, применив формулы (6.17),
I

Ж =

~ггз
вЂ”

~гзг
= ~гх(~гзз + ~ггг)+ ~y(

вЂ” «г)+ ~z( вЂ” «3).
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HakgeM связь скорости изменения параметров Гамильтона в зависи-

мости от угловой скорости разворота тела. След матрицы 5 =
a» +

+ аг г + a33
= 4р' вЂ” 1 зависит от одного параметра ро. Продифференци-

ровав S, получим S
= Зро ре. С другой стороны, применив формулы 6.33,

на~ем

S =
а1, + агг + ~гзз =clj»(a» вЂ” a»)+ coy(a13

вЂ” aз1)+



Приравнивая выражения для Х1 друг другу и подставив значение Ро фор-
мулы (6.34), получим

1
Pi (сз»Ро + сзгРг

вЂ” сзуРз) (6.35)
2

Аналогично находятся уравнения для параметров Рг и Р3.

В результате получаем полную систему кинематических уравнений
(6.36) для параметров Родрига вЂ” Гамильтона:

1
Ро = вЂ” [

2
с»гг Рз ]»вЂ”

~xРi ~ó Рг

1
pi = вЂ” [expo

2
~у Рз ]'+ ~~гРг

1

Рг
= вЂ” [~ypo

2'
+ с'з»Рз ]' (6.36)вЂ”

~z Р1

1

Рз
= [ с'згРо iвЂ”~A Рг

Таким образом, в полете для определения параметров Гамильтона сле-

дует непрерывно решать систему четырех линейных дифференциальных
уравнений (6.36), коэффициенты которой сз», сз~, (dz являются пере-

менными функциями времени.
На~ем решение этой системы для стационарного случая, когда век-

тор сг (со» сг~ сгг) постоянен во времени. Тогда ось разворота находится

как единичный вектор Й(д», qy, qz) где qx = со»/сг; qy
= сг„/сг; qz

=

2 г г
= сгг/сг + = &l ;

+
& t; &lt z а угол азвор та авен &lt;р=

рион этого разворота запишется в виде

qo = cos(ut/2); qi
= q„sin (orat/2); qz =

qy sin (cut/2);

qs = qz sin (mt/2).

Система (6.36) становится проще
вЂ” коэффициенты ее постоянны.

Пусть даны 4 вектора линейно независимых решений для Фх векто-

ров начальных условий:
1) Ро (0) = 1; Р1(0) = О; Р, (0) = О; Рз (0) = О;

2) Ро(0) = О; Р1(0) = 1; Рг(0) = О; Рз(0) = О;

3) ро (0) = 0; р1(0) = О; р, (0) = 1; рз (0) = o;

4) Ро (О) = О' Р1 (О) = О; Рг (О) =; Рз (О) = l.

+
(dyP)
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На~ем решение системы для первого вектора начальных условий.
Первый вектор соответствует нулевому углу разворота. Действительно,

ро
= cos (О/2) = 1; pi = e„(sin О/2) = О;

Рг =

ey sin (0~2) = О; Рз =

ег sin (О/2) = О.



о

Эти параметры кватерниона соответствуют углу 0 = 180, и первоначаль-

ному развороту системы вокруг оси Х. Следовательно, матрица началь-

ной ориентации имеет вид

Ao =

Матрица последующего разворота была определена ранее, см. (6.32) . В

ней паРаметРы Ро, Р1, Рг, Рз должны быть заменены на Чо q g, Чг Чз .

Результирующая матрица определится как произведение матриц
В. Ао..

ВАо =

2qã + 2qã

2Ч~Чг вЂ” 2ЧоЧз

2q& t; &gt;+

вЂ” 2ЧiЧг вЂ” 2ЧоЧз вЂ” 2q&gt; з+ 2Ч

2q î 2q ã
+ 1 вЂ” 2Чг Чз вЂ” 2ЧоЧ1

вЂ” 2Чг Чз + 2q() q &
t; Ђ” 2

0 Ђ” 2

. (6.37)

Сложив диагональные элементы матрицы, на~ем зависимость пер-
вого элемента результирующего кватерниона (ро (t); p& t; ( ); рг ( )) от

раметров q,.:
$= 4po(t)

вЂ” 1 = 2q2 вЂ” 2q2 вЂ” 2цо вЂ” 2q2 + 1 = 4q2 вЂ” 1.

Отсюда найдем, что ро (г)' = q',. Если учесть, что начальный угол по вра-
щению 0 был 180, а последующий положительный разворот вокруг оси

Х должен еще более увеличить угол разворота, то очевидно, что косинус
результирующего угла, большего 180, должен быть числом отрицатель-

ным, чтобы не нарушать непрерывность в этой точке.

Итак, ро(т) = вЂ”

q&g
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Отсюда 0 = 0. Затем происходит разворот тела вокруг оси Q на угол ~р.

Очевидно, что результирующий кватернион ро(г), p& t; ( ), рг( ), ps t

этом случае будет равен второму кватерниону разворота, так как пер-
вый разворот соответствует исходному положению (угол первого разво-

рота равен нулю):

ро(г) = (cos у/2) = чо
'

pi (t) = q„(sin у/2) = q&g

pq(t) = qy»n (~р/2) = чг
'

Рз (t) = qs sin (p/2) = qs

Это и есть первый вектор фундаментальной системы решений. Найдем
частное решение системы (6.36), соответствующее второму вектору
начальных условий:

Ро =0' Pi =1 Рг =0 Рз =О

po
= cos (0/2) = 0; p& t = e„ in (0 2 =

Рг =

e& t; in (0 2 = 0; p

= ег in (0/



Разность элементов а» и а» определит второй параметр результирую-
щего кватерниона

4Po(t)Pi (t) = ~ггз ~гзг =
вЂ” 4qoqi

'

Рг(т) = qo.

Разность элементов а» и а», определит третий параметр результирую-
щего кватерниона

4Ро(т)Рг(т) =4~~Дз' Рг(т) = вЂ”

Дз.

Вычитая из элемента а» элемент а», получим последний четвертый
параметр:

4Po (t)Pg (t) = вЂ” 4q qqq
'

Рз (т) = qq

I

Итак, вектор решений, соответствующий второй строке начальных

условий, HBHgoH в виде

Ро(т) = вЂ”

Ч~' Pi(t) =Чо' Рг(т) = вЂ”

Чз' Рз(т) =Чг.

Подобным же образом на~ем вектор решений для третьей строки
начальных условий, которые соответствуют начальному развороту сис-

темы вокруг оси Y на угол 180:

Po(т)
= вЂ”

Чг
'

Pl (t) = Чз ' Рг(t) = qo Рз(т) = вЂ”

qi.

Po(t) = вЂ”

'Чз' Р~(t) = Чг' Рг(т) =q~
'

Рз(т) =qo.

Таким образом, найдена фундаментальная система решений системы

линейных уравнений (6.36), которую можно, записать в виде матрицы,

каждый столбец которой является вектором решений соответственно

для первой, второй, третьей и четвертой строк векторы начальных ус-

ловий:

qo -qi
вЂ”

яг
вЂ”

Чз

q1 qo Чз q2

q2 Чз qo q1

Чз Ч2 Ч1 Чо

М= (6.38)

НаАрем значения вектора решений при произвольных начальных ус-

ловиях Ро(0) =po р, (О) =Р,;Р,(0) =Р,;Рз(0) =Рз.

Этот вектор в связи с тем, что система дифференциальных уравне-
ний (6.36) линейна, найдется как линейная комбинация решений, как

произведение матрицы фундаментальных решений на вектор начальных

условий:
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Четвертой строке начальных условий Ро(0) = О;Р, (О) = О;Рг(0) = О;
Рз (О) = 1 соответствует четвертый вектор решений



Ро (t)

P1(t)

вЂ”

q3] Ро

вЂ”

Чг ~ P&
l

Ч1~ Рг

qo Рз

Чо Ч1 Ч2

q1 qo q3

q2
вЂ”

Чз qo

q3 q2 ql

(6.39)
Рг (t)

Рз (t)

формула общего решения системы.

Умножив матрицу на вектор и поменяв порядок слагаемых для после-

дующего анализа, найдем окончательные формулы для результирую-

щего кватерниона:

Ро(t)=Ров вЂ”

Р Ч вЂ”

РгЧ2 -P3q3'

Р1 (1) = РоЧ1 + P1qo + РгЧз
вЂ”

Р392
'

Рг (г) = РOq2 + РгЧо
вЂ”

Р1qç + РзЧ1 (6.40)

Рз(Г) = Роуз + РзЧо + Р192
вЂ”

РгЧ1.

(6.41)

q =qo+ qadi + q& t +

и, приняв за основу правила векторной алгебры

i x j=k; j xk=i; kxi=j; ixi=0;

jxj=О; k x k=0,

получим результирующий кватернион r в виде

г=pq=poqо+ (Роq + qîp1+ p2q3 вЂ” p3q2)+

+ 1 (Ро Чг + ЦоРг
вЂ”

Р1ч3 + P3q1 ) + & t; (P q3

Ђ” Ч Р

+ Р1чг + P2q1).

(6.42)

Векторная часть уравнения полностью совпадает с векторной частью

результирующего кватерниона (6.40), а действительная часть, получен-
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Обсудим полученные результаты. Был задан начальный разворот тела

с кватернионом Р(ро, р1, р2, Рз ) . А потом провели последующий разво-
рот тела с кватернионом q(q11, q1, q2, q3) и получили формулу кватер-
ниона результирующего поворота. Эти формулы определяют результи-

рующий поворот
вЂ”

вектор и угол разворота после проведения двух
последовательных разворотов. Они называются формулами умножения

кватернионов. Эти формулы так и остались бы сложными, плохо запо-

минающимися и малопонятными, если бы не работы английского мате-

матика лорда Гамильтона. Читатель наверное уже заметил что в трех пос-

ледних формулах присутствуют векторное произведение-и умножение

вектора на число. Яействительно, если представить кватернионы в виде

суммы скаляра и вектора

Р=ро+ Р11+ Р2) + Рзй;



ная по классическим формулам векторной алгебры не совпадает. Лорд
Гамильтон отбросил все догмы векторной алгебры, доопределив умно-
жение векторов нужными формулами:

~х l= вЂ” 1; у x j
вЂ” 1; kxk= вЂ” 1, (6.43)

где скалярная часть результирующего кватерниона находится по соот-

ношению

(6.44)~o
=

РоЧо
вЂ”

Piqi
вЂ”

Рг~7г
вЂ”

РзЧз

О* = 360 вЂ” О.

При этом

cos (0*/2) = вЂ” cos (О/2); sin (О*/2) = sin (О/2),

а единичный вектор разворота изменил свое направление

&l ;х ~х ~у ~у

И тогда кватернион

Ро Io » 1 Pi Р~ "2 Р3
вЂ”

РЗ

также переведет тело в то же конечное положение. Отсюда ясно, что в

кватернионе можно спокойно инвертировать знаки, при этом, конечное

положение тела в результате проведения разворота, соответствующего

новому значению, кватерниона разворота, не изменится. Подчеркнем
еее одну особенность умножения кватернионов. Результирующий ква-
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и полностью совпадает с требуемым результатом.
Ещс раз обратим внимание читателя, что результирующий кватер-

нион определяет только один разворот тела, заменяющий сразу два по-

следовательно проведенных разворота. Сделаем два замечания:

1) операция умножения кватернионов некоммутативна, т.е. резуль-
тат умножения зависит от последовательности сомножителей:

pq &lt;

где рâ€”; q вЂ” второй разворот.
Это соответствует и физической сущности разворотов тела. Ява

последовательно проведенных разворота не дают одного и того же ко-

нечного положения тела, если изменить их порядок. Аналогичное поло-

жение, отражающее этот факт, присутствует и в матричной алгебре. Опе-

рация умножения матриц также некоммутативна;

2) если в результате умножения кватернионов получена отрицатель-

ная скалярная часть результирующего кватерниона, то результирующий
угол поворота 0 больше 180, и поэтому cos (О/2) ( О. Но тогда такого

же конечного положения тела можно достичь, развернув тело в противо-'1 О

положную сторону на угол, меньший 180:



тернион r соответствует умножению кватерниона начального положения

тела р на кватернион последующего разворота и (умножение произ-
водится справа):

r p. q.

B отличие от матричной алгебры, где результирующая матрица после

проведения последовательных переходов также формируется как ре-

зультат произведения матриц, однако каждое последующее преобразова-
ние соответствует умножению слева:

M
ð M„™3~2 M1,°

6.5. ИСПОЛЬЗОВАНИЕ КВАТЕРНИОНОВ

В ТЕОРИИ УПРАВЛЕНИЯ ДВИЖЕНИЕМ КА

Рассмотрим такую задачу: в инерциальной системе координат задан

кватернион* требуемого положения КА

q qo+ iq1+ jq2 + kq3

и измерен также кватернион текущего положения КА относительно той

же инерциальной базы

Р Ро + ip1+ jp2 + йрз °

Требуется определить кватернион, переводящий КА из текущего положе-

ния в требуемое. Этот перевод можно осуществить двумя поворотами.

1. Поворот KA из текущего положения к ирерциальной системе ко-

ординат. Кватернион этого разворота р можно определить по формуле

Р
вЂ”

Ро
вЂ” ~Р1 вЂ”

jPz
вЂ” ~Рз.

Действительно, если текущее положение КА получено разворотом инер-
циальной системы координат вокруг какой-либо оси на угол О, то, что-

бы совершить обратный разворот (перейти из текущего положения в ис-

ходное), следует развернуть тело вокруг той же оси, но на угол О проти-
воположного знака. Это значит, что знак векторной составляющей ква-

терниона изменится на обратный, а скалярная часть cos (0/2) останется

без изменений. Такой кватернион называется сопряженным по отноше-

нию к кватерниону р и обозначается аналогично операции транспонирова-
ния матриц волной над символом кватерниона Р.

Может возникнуть вопрос: как же так? Ведь кватернион записан в

одной системе координат (в инерциальной с ортами 7е, jo, kp), а здесь

требуется обратный переход из связанной системы координат с ортами

*Как конечный поворот относительно положения, совпадающего с исходной

системой координат.



&l ;, j к инерциаль о и кватерни н, следователь о, дол ен б ть за

сан именно в этой системе. Здесь автор произвольно меняет знаки, не

задумываясь над вопросом о разных системах отсчета. Дело в том, что

кватернион и инерциальной и в связанной системах координат записы-

вается одинаково. Действительно, оси связанной системы координат
К j, k образуются разворотом осей /е, j p, kp вокруг оси Й(е„, еу, е~).
Каждая из осей описывает конус вокруг Й, находясь на образующей
конуса. И угол между образующей конуса и осью конуса остается при

развороте неизменным. Следовательно, и направляющие косинусы оси

разворота
вЂ”

косинусы углов, образуемых осью разворота Й с ортами

~; j, k вЂ” остаются неизменными в исходном положении системы. Умноже-

ние вектора Q íà sin (0/2) и введение скалярной части cos (0/2) не ме-

няет этого вывода. Поэтому кватернион в новой, связанной системе ко-

ординат, имеет те же составляющие, что и в инерциальной, г.е. по зна-

чению не меняется при переходе из одной системы в другую.

2. Поворот КА из инерциальной системы координат в требуемое
положение. Тогда результирующий кватернион разворота г на~ем как

произведение кватернионов

г=р
. о.

Кватернионы при управлении угловым движением удобны тем, что век-

торная часть кватерниона, характеризующая ось и угол разворота, позво-

ляет непосредственно формировать параметры, связанные с управляю-

щими двигателями КА. Когда двигатели создадут требуемую угловую

скорость, направленную вдоль векторной части кватерниона, тогда

одним разворотом вокруг этой оси KA сможет переместиться из теку-
щего положения в требуемое, совершив разворот по кратчайшему лути.
Здесь видна и возможность сокращения энергетических затрат, КА, так

как в случае нескольких последовательных разворотов необходимы

разгон и торможение КА при выполнении каждого отдельного поворота.

Теперь рассмотрим вопрос о вычислении на борту кватерниона те-

кущего положения КА. Заметим, что вся точность определения ориента-
ции аппарата возложена на бортовой вычислитель. При работе двигателя,
как правило, возникают сильные высокочастотные вибрационные коле-

бания корпуса КА, которые, чтобы выдержать требуемые условия по

точности и не потерять инерциальную базу, необходимо учитывать в ки-

нематических уравнениях кватернионов. Для этого частота опроса
jJYCQB и сама динамика следящего контура в датчиках должны на поря-
док быть выше, чем частота возмущений. Эти технические трудности
заставили разработчиков пойти по иному пути: использовать для бес-

платформенных систем одноосные гиростабилизаторы. Схема и прин-
цип работы одноосного гиростабилизатора рассмотрены в разд. 1.3.

Здесь же напомним читателю, что информация, получаемая с одноосного

гиростабилизатора, это интеграл от угловой скорости KA вокруг оси

чувствительности стабилизатора. Какие преимущества имеет одноосный
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гиростабилизатор по сравнению с датчиком угловых скоростей. Именно

те, что он гасит вибрационные воздействия, выдавая пользователю сум-

марный накопленный угол поворота
t

( (ddt.

0

Поэтому при использовании одноосных гиростабилизаторов требо-
вания к быстродействию становятся существенно слабее. Рассмотрим
как получаются параметры кватерниона при использовании одноосных

гироатабилизаторов. Яля определения трех углов конечного поворота
необходимы три одноосных стабилизатора, оси чувствительности кото-

рых ориентированы по осям КА. Если за время dt измерено приращение

углов по каждому из гиростабилизаторов

t+ Ы t+ м t+ At

Л~р = ( ~xdt; Лф = ( ~ddt; Лд = ( ~dt,
0 t t

(6.45)

то, считая угловую скорость на этом интервале постоянной, на~ем ква-

тернион одного элементарного поворота

ЯО чО+ iq& t; + q + k z, q2 ~Ф DО sin(~О/

це
= сов(ЛО/2); q3 ~+/~0 яп (~О/2)» (6.46)

q1 =Ър/Ю = sin(ЛО/2); ЛО =

Новый кватернион определяется как произведение кватерниона
положения КА до осуществления разворота на кватернион записанного

выше элементарного поворота:

p(t+ 5t) = p(t) q.

Часто формулы элементарного поворота упрощают, оставляя лишь чле-

ны первого порядка малости:

q0 1» 41 ~V/2» q2 ~ »»»/-» q3 ~О/2» (6.47)

но при этом повышают частоту опроса в системе, т.е. уменьшают интер-
вал наблюдения 4 t.

Конечно, мощнь~й аппарат кватернионов при управлении угловым
движением следует использовать также и при наличии ГСП. Например,
для трехосного гиростабилизатора при углах тангажа д, рыскания ф,

вращения ~р, снимаемых с датчиков углов рамок, результирующий

кватернион текущего положения аппарата r определится произведением

трех кватернионов r~, r~, r
д' ф' ~р'

,r=р ~~р



где

д д

р =cos вЂ” + i О+ у О+ ksinâ€”

2 2

Ф вЂ”
вЂ” Ф

р =cos вЂ” + ~.0+у -sin вЂ” + k "О;
2 2

(б.48)

р вЂ”.. р

р =cos вЂ” + ~ sin вЂ” + j .О+ k О.

2 2

Результат умножения кватернионов

д ф р д ф
)э() = cos вЂ” cos вЂ” cos вЂ” + 31n вЂ” sIn вЂ” slnâ€”

2 2 2 2 2 2

д ф 1р д ф

P1
= 1 [ COS вЂ” COS вЂ” 31П вЂ”

вЂ” 31П вЂ” 31П вЂ” COS вЂ” ];
2 2 2 2 2 2

(б.49)

Ф р д Ф р
p2

= j [ cos вЂ” sin вЂ” cos вЂ” + sin вЂ” cos вЂ” sin вЂ” ];
2 2 2 2 2 2

Ф р .
д Ф р

ps
вЂ” k [ вЂ” cos вЂ” sin вЂ” sin вЂ” + sin вЂ” cos вЂ” cos вЂ” ].

2 2 2 2 2 2

Ч
=

Рд~Р~;Р,
А кватернион необходимого разворота Х (разворота KA из текущего по-

ложения в требуемое) определится как произведение кватернионов

Х=r -

q.

6.6. СРАВНЕНИЕ БЕСПЛАТФОРМЕННОИ СИСТЕМЫ

С ИНЕР4ИАЛЬНОЙ СИСТЕМОЙ,
ПОСТРОЕННОИ HA ОСНОВЕ ГСП

На пассивных участках полета, в невесомости, где внешние возму-
щения, действующие на КА, малы обе системы (инерциальная Ъ пост-

роенная на основе ГСП) обеспечивают требуемые точности ориентации.
Но по маневренным возможностям бесплатформенные системы имеют

некоторые преимущества. Применение их позволяет реализовать произ-
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определяет, как и ранее, ось результирующего поворота и угол, на кото-

рый должна быть развернута инерциальная система для совмещения ее

с текущим положением связанной системы координат КА.

Яалее, если задано требуемое положение КА в угловых параметрах,
д~, ф ~, y~, то кватернион требуемого положения также находится произ-
ведением



вольные угловые маневры в пространстве, тогда как в системе ориента-

ции, построенной на основе трехстепенной ГСП, присутствуют конструк-

тив1ные ограничения углов поворота рамок. Реализация большого манев-

ра, выходящего за допустимые значения углов поворота рамок ГСП

организуется двумя этапами: первый вЂ”

поворотом самой ГСП вместе

с чувствительными элементами в требуемое положение и второй вЂ” по-

стоянное слежение корпуса КА за текущим положением ГСП.

Требования к быстродействию вычислителя для БИНС при работе
его на орбитальном участке полета невысоки (частота счета 50 вЂ” 100 Гц),
так как собственные частоты изгибных колебаний корпуса КА низкие,
а вибрации вообще отсутствуют. Малы и угловые скорости КА. Поэто-

му от измерйтелей скорости требуется высокая точность только в нуле-
вой точке. При работе с ГСП угловое положение КА вычисляется непос-

редственно по показаниям датчиков углов. Здесь нет необходимости в

каком-либо специальном быстродействующем интегрировании
вЂ”

углы

образуются на рамках карданного нодвеса аппаратно за счет работы сис-

темы силовой стабилизации платформы (системы разгрузки) .

Но все преимущества БИНС теряются как только начинается актив-

ный участок полета, как только включается в работу двигатель, так как

чувствительные элементы БИНС поставлены в болес неблагоприятные
условия, чем чувствительные элементы ГСП. Специальный подвес, амор-

тизаторы, снимающие влияние виброперегрузок и ударных воздействий,

разгрузочная система силовой стабилизации ГСП вЂ” все это обеспечивает

благоприятные условия для работы ее чувствительных элементов. Кроме

того, на ГСП можно заранее подготовиться к активному маневру и со-

риентировать оси подвесов гироблоков тангажа и рыскания, наиболее

сильно влияющих на точность реализации активного маневра, в направ-
лении действия перегрузки, в направлении импульса скорости. Любые

угловые колебания КА, если только они не выходят за диапазон углов

поворота ГСП, и большие угловые скорости не являются критичными

при ее использовании.

Чувствительные же элементы БИНС крепятся прямо на корпусе КА

и подвержены влиянию свех внешних возмущений - вибрациям, изги&

ным и крутильным колебаниям корпуса, ударным воздействиям, часто-

ты воздействий при работе двигателя высокие. И все это необходимо

учитывать при интегрировании кинематических уравнений. Поэтому
здесь необходим вычислитель с высоким быстродействием (частота ин-

тегрирования 500 ... 1000 Гц), кроме того, одноизмеритель угловой

скорости должен обеспечивать точность измерения и при больших зна-

чениях скоростей, возникающих на активном участке. Поэтому ожидать

высокой точности ориентации при использовании БИНС на активных

участках не приходится.
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6.7. ИЗМЕРЕНИЕ УСКОРЕНИИ

При отсутствии на КА ГСП акселерометры жестко крепятся к кор-

пусу КА, а оси чувствительности их ориентируются параллельно связан-

ным осям аппарата Х, Y, Z. Поэтому акселерометры измеряют кажу-
щееся ускорение в связанных осях. Яля ведения навигации необходимо

знать вектор кажущейся скорости, возникающей при работе двигателя

и создающей воздействия аэродинамических сил на KA. Вектор кажу-

щейся скорости должен быть вычислен в инерциальной системе отсчета

Хо, Уо, Уо, в которой решается навигационная задача. Поэтому вектор

кажущегося ускорения, измеренный в связанных осях координат W( Wx,

Wy, Ю,) нужно перевести в инерциальную систему отсчета с помощью

матрицы А (6.32) . Однако (6.32) матрица перехода от инерциальной
системы координат к связанной. Здесь же необходим обратный переход.
Поэтому Wp находится по соотношению

W& t; =A, &gt;,

где А .
вЂ”

транспонированная матрица, и последующим интегрированием

вектора ~о.

8.8. АСТРОКОРРЕКЦИЯ БИНС

Пусть в результате проведения астрокоррекции (см. разд. 4.6) было

определено, что фактическое положение инерциальной системы смещено

по отношению к расчетному положению на углы О, 5&g ; . Возник

вопрос как учесть выявленную погрешность ориентации? Как изменить

кватернион текущей ориентации КА с учетом этой погрешности? Предс-
тавим ошибку ориентации инерциальной системы как кватернион мало-

го разворота идеальной расчетной системы Х:

Ло = 1; Л1 = 5y/2' Лг = Ьф/2' Лз = 58/2.

И тогда кватернион текущего положения тела P нужно скорректи-

ровать простым умножением его на кватернион погрешности ориента-

ции ~:

р =Х.р,

где p
вЂ”

кватернион положения тела до коррекции; Х вЂ”

кватернион пог-

решности ориентации;,р~
вЂ” скорректированный кватернион текущего

положения тела.

Действительно, кватернион соответствует развороту расчетной
идеальной инерциальной системы в положение, соответствующее факти-
ческому ее положению. А последующий кватернион Х реализует разворот
фактической инерциальной системы в текущее положение КА. Результи-
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рующий кватернион определяет разворот от идеальной системы коорди-
нат к текущему угловому положению KA.

Значение откорректированного кватерниона р,„будет учитываться

в дальнейшем решении кийематических уравнений (6.36) в виде измене-

ния начальных условий системы на момент астрокоррекции. Откоррек-

тировать же вектор кажущейся скорости по найденному кватерниону
погрешности не представляется возможным, так как для коррекции век-

тора кажущейся скорости нужно знать сам процесс накапливания по-

грешности во времени и сам процесс увеличения кажущейся скорости.
Нам же известен лишь один момент системы вЂ”

погрешность выставки

инерциальной системы на момент астрокоррекции. Только проведение

многократных астрокоррекций, с помощью которых может быть выяв-

лен и процесс изменения погрешности, позволит скорректировать век-

тор кажущейся скорости.
В заключении раздела автор должен извиниться перед читателем за

нестрогость в терминологии. Кватернион
вЂ” это более общее название

гиперкомплексных чисел, длина которых произвольна, а не равна 1, как

в нашем случае:

p,+p,+~,+~, =1-

Отнормированные же четыре числа, о которых рассказывалось в этой

главе, носят название параметров Родрига вЂ” Гамильтона.

ГЛАВА 7.

ОРИЕНТАЦИЯ КА, СОВЕРШАЮЩЕГО

ПРОСТРАНСТВЕННЫЙ MAHEBP

7.1.ПРИНЦИП РАБОТЫ ЧЕТЫРЕХОСНОГО

ГИРОСТАБИЛИЗАТОРА

Бесплатформенные инерциальные системы могут удачно использо-

ваться в орбитальном полете КА, кроме того, у них небольшие потребле-
ния энергии и масса, но они становятся несостоятельными на активном

участке полета, требующем измерений больших угловых скоростей. В

настоящее время уже применяются ГСП, позволяющие обеспечить

любую ориентацию КА без потерь инерциальной базы отсчета. Это дости-
гается введением одной, а иногда и двух дополнительных рамок в кар-
данном подвесе платформы и управлением положением рамок таким

образом, чтобы исключить складывание внутренней и промежуточ-
ной рамок. В этой главе мы рассмотрим управление движением KA

при работе ГСП с одной дополнительной внешней рамкой. Яля управ-
ления движением внешней рамки на корпусе прибора устанавливается

двигатель, осуществляющий разворот внешней рамки. ГСП такого
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типа обычно называют четырехосным гиростабилизатором. Применение
четырехосных гиростабилизаторов позволяет КА проводить произволь-
ные угловые маневры без потери ориентации, использовать ГСП на участ-

ках, где применение ее прежде считалось невозможным (на участках, где

КА подвергается воздействию огромных возмущений, например, на

участке ввода парашютной системы, участке разделения и т.п.) . Очевид-
ны преимущества систем управления с использованием таких ГСП.

Здесь может быть достигнута большая гибкость, автономность и надеж-

ность управления, причем сравнительно недорого. Но введение четырех-
осного стабилизатора требует нового подхода к бортовому вычислителю.

Ведь, получив информацию с четырех датчиков углов ГСП, нужно обра-
ботать ее, понять каким образом необходимо ориентировать аппарат и

выработать команды управления им. В случае применения трехстепенной
ГСП это задача сравнительно простая

вЂ” сигналы, соответствующие углам

поворота каждой из рамок, просто передаются в соответствующие кана-

лы управления. В случае же четырехосного гиростабилизатора бортовые
алгоритмы преобразования сигналов, соответствующих четырем углам

поворота рамок в команды управления, на порядок сложнее и могут
быть выполнены только на достаточно мощной БЦВМ. В настоящее вре-
мя значительно усложнились зацачи, решаемые в полете, ужесточились

требования к точности управления и маневрам КА. Системы управления
становятся более автономными и гибкими. Значительно возросли и мощ-

ности БПВМ. Появилась возможность создания системы ориентации, до-

пускающей произвольные угловый маневры КА.
На рис. 7.1, а показан четырехосный гиростабилизатор в исходном

положении, когда показания всех,.четырех датчиков углов равны нулю.

Здесь три рамки: внутренняя, промежуточная и внешняя дополнитель-

ная. Угол поворота внутренней рамки относительно ГСП неограничен

(круговая прокачка). Угол поворота промежуточной рамки относитель-

но внутренней ограничен конструктивно (= 45 ) ..Угол поворота внеш-

ней дополнительной рамки относительно промежуточной неограничен.

Разворот KA относительно внешней рамки также не имеет ограничений.
На корпусе КА установлен двигатель, работа которого обеспечивает

создание управляющего момента для поворота внешней дополнительной

рамки карданного подвеса. Система стабилизации ГСП продолжает ра-
ботать по-прежнему: сигналы с датчиков прецессии гироблоков преобра-

зуются, усиливаются и поступают на разгрузочные двигатели ГСП, уста-
новленные по осям тангажа, рыскания и вращения.

Системой стабилизации ГСП движение дополнительной рамки вос-

принимается как движение самого KA. И, задавая тот или иной разворот

рамки, мы можем создать результирующий разворот (КА+ рамка) та-

кой, который легко воспринимается карданным подвесом.

В исходном положении, или близком к нему, нет необходимости и в

управлении дополнительной рамкой. Здесь КА свободно вращается во-
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Рис. 7.1

круг оси рыскания, а с оси внешней рамки подается сигнал накапливае-

мого угла. При этом ортогональность внутренней и промежуточной ра-
мок не нарушается.

Но рассмотрим другое положение аппарата (см. рис. 7.1, б), когда
О

он повернут относительно исходного положения на угол 90 . В этом по-

ложении ось дополнительной рамки стала параллельна оси тангажа, лю-

бой разворот КА по рысканию, превышающий угол прокачки, приведет
к складыванию внутренней и промежуточной рамок (к набеганию на

упор). В этот момент дополнительная рамка ГСП быстро разворачивает
внешнюю рамку примерно на 90 и вместо оси рыскания аппарат будет
разворачиваться вокруг оси вращения. При этом, пока аппарат, доста-

точно инерционное тело, разворачивается на угол, превышающий угол
прокачки (= 45'), внешняя рамка должна успеть развернуться на угол

порядка 90 . Поэтому система управления дополнительной рамкой
должна обеспечить скорость разворота рамки раза в два

вЂ”

три превы-

шающую возможные угловые скорости КА. Зная инерционные характе-

ристики ГСП и рамок, можно подобрать двигатель с характеристиками,

обеспечивающими требуемую динамику процесса слежения.

Отметим, что система управления рамкой может быть достаточно

грубой. Наиболее целесообразно сделать здесь простую следящую систе-

му, использующую угол неортогональности рамок (угол рыскания) в

качестве управляющего сигнала в контуре слежения.
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Яля исключения требований по быстродействию следящего контура

внешней рамки в некоторых ГСП вводятся две дополнительные рамки.

3 этом случае либо одна, либо другая рамка независимо от условий
ориентации КА всегда лублируют друг друга. Тогда требования к высо-

ким динамическим характеристикам следящего контура отпадают.

7.2.,УГЛЫ РАЗВОРОТА РАМОК
Ч ЕТЫРЕХОСНОГО ГИРОСТАБИЛИЗАТОРА

cos д sin д О.

вЂ” sin д созд 0

0 0 1

(7.1)
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Определим связь двух систем координат
вЂ” инерциальной (положе-

ние ГС) и системы координат, связанной с корпусом КА. КА занимает

произвольное положение в пространстве, при этом показанж датчиков

углов ГС равны д, ф, у, фр. Это положение может быть достигнуто

путем проведения четырех последовательных разворотов аппарата:

1) вокруг внутренней оси карданного подвеса вЂ” оси тангажа д;
2) вокруг оси подвеса промежуточной рамки

вЂ” ось рыскания ф;
3) вокруг оси подвеса внешней рамки

вЂ” ось вращения д.

4) вокруг оси подвеса внешней рамки фр.
Именно такая последовательность разворотов

вЂ” от внутренних
осей ГС к внешним обеспечивает неизменность углов предыдущих

поворотов рамок при проведении последующих.
Действительно, первый разворот аппарата О вокруг внутренней

оси ГС осуществляет разворот всего карданного подвеса (внутренней,
промежуточной и внешней рамок) как твердого тела, оставляя орто-

гональными плоскости рамок друг другу. Второй разворот ф происхо-
дит вокруг оси промежуточной рамки карданного подвеса, вокруг оси Y

внутренней рамки. Сама внутренняя рамка при развороте КА по рыска-
нию не поворачивается, и поэтому угол д между платформой и внутрен-
ней рамкой при проведении второго разворота остается неизменным.

Промежуточная, внешняя рамки и корпус КА при этом одновременно

разворачиваются как твердое тело, сохраняя ортогональность осей

последующих разворотов
вЂ” оси вращения и оси подвеса внешней рамки.

Третий разворот по углу ~р происходит вокруг оси промежуточной рам-
ки карданного подвеса, поэтому внутренняя и промежуточная рамки
остаются неподвижными (углы О и ф не меняются), а разворачиваются
внешняя рамка и корпус КА. Последний разворот ф~ происходит вокруг
оси подвеса внешней рамки

вЂ”

аппарат просто обкатывается вокруг оси

подвеса внешней рамки, не влияя на положение всех уже развернутых

рамок ГС. Матрица направляющих косинусов первого разворота имеет

вид



Матрица направляющих косинусов второго разворота запишется

в виде

cos ф 0 sin ф

0 1 0

31пф 0 совф

Матрица направляющих косинусов третьего разворота

1 0

0 соз р

0 вЂ”sin@

sin y

cos y

А
Ф

MaTpnoа направляющих косинусов четвертого разворота
вЂ” разворота

дополнительной рамки

вЂ” S111 фр
0

сов фр

А

0

1

0

cos ф„,
0 (7.4)

31П фр

a l 3 sin ф cos фр cos ф cos ф sin фр ~

а~ 1
= вЂ” sin 8 cos Ip+ cos д вш ф sin Ip;

ag g = cos д cos ф + 3111 д 3111 ф 3111 ф;

а~ 3
= cos ф sin Ip;

(7.6)

a»
= cos д cos ф sin ф„+ (sin д sin р+ cos д sin ф cos р) cos ф„;

a» = cos ф sin д sin ф„+ ( вЂ” cos д sin р+ sin д sin ф cos Ip) cos ф„;

Ы3 3 3111 ф Sill фр + Cos ф Cos IP Cos фр .

Введение третьей рамки обеспечивает дополнительную степень сво-

боды системы, т.е. угловое положение KA относительно ГС может быть

получено при различных комбинациях положений рамок. При дополни-
тельной степени свободы можно найти такое положение внешней рамки,
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Результирующая матрица направляющих косинусов, после проведе-
ния всех четырех разворотов определяется умножением всех матриц

последовательных разворотов друг на друга

А,=А,„А А,„А,. (7.5)Е ф ~р ф д'

Матрица определяет переход от системы координат ГС к связанной

системе координат КА. Элементы этой матрицы а. имеют вид

~11 1
= cos д сов ф cos фр вЂ” (3111 д вш Ip + cos д 31п ф cos Ip) 3111 фр,

al 2 3111 д Cos ф Cos фр ( Cos д 3111 Ip + 3111 д 31П ф Cos Ip) 3111 фр
'



QpH котором сохраняется ортогональность внутренней и промежуточной,
z.е. необходимо, чтобы угол ф = О. Определим необходимые углы разво-

ротов рамок для приходов в это положение. Пусть ~ловое положение

КА характеризуется начальными углами ориентации рамок де, фе, ~ре,

ф, . При развороте внешней рамки, так как движение самого КА и ГС

отсутствуют, направляющие косинусы в матрице А~ должны остаться

неизменными при любом угле разворота внешней рамки. Определим
показания датчиков углов, когда в результате разворота внешней рамки

достигнута ортогональность рамок (ф = О). Конечные значения углов

рамок обозначим через д„, ф„, |р„, ф„:
а2 3 cos ФО sin yp s111 Ф] г (7.7)

Из (7.7) следует, что к моменту достижения нулевого значения по

углу рыскания (ф„= О), угол вращения изменится от уе до &lt; „, при
Ъ

синус конечного значения угла ф„по модулю будет меньше начального.

Приведение к ортогональному положению внутренней и промежуточ-
ной рамок одновременно приводит к развороту таким образом, чтобы

положения промежуточной и дополнительной рамок тоже становились

близкими к ортогональному. Это положение (y = 0 или y
= 180 ) ус-

тойчивое для следящей системы внешней рамки. Рассмотрим два край-
них положения:

начальный угол pp
= 0; начальный угол ~ре = я/2.

В первом случае угол вращения остается неизменным, так как

ыр 1
= вЂ” sin д cos фе + cos др sin фе sU1 фе вЂ” вЂ” sill д cos

pt ',

ыр2 = cos де cos Ipp + sin до sin фе sin фе = cos д cos (pф k'

Умножив первое уравнение на вЂ” sin д~, а второе
вЂ” на cps до и сложив

Уравнения, получим

cos yp
= cos р„сов (д„вЂ” де ), (7.8)

Откуда cos Ьд = cos pp/cos ~~„.
11S

sing =sinyp cos фе = О.
k

Во втором случае внешняя рамка развернется относительно проме-

жуточной (по вращению) на такую же величину, что и промежуточная

при приходе ее в ноль. Промежуточная рамка развернется от фе до О,
а внешняя

вЂ” от ~ре
= n/2 до ~ре

= (т/2) вЂ” фе. Это следует из соотношения

sin
pt

= cos Фо = а1п (7I/2 вЂ” фе). Начальный угол неортогональности
внешней и промежуточной рамок pp = ~г/2 уменьшится до pp

= (г/2)вЂ”
вЂ” фе. Яля определения угла разворота внутренней рамки относитель-

ГС Ьд = д вЂ” до воспользуемся направляющими косинусамиk
~21



Так как углы ро и pk остаются в той же четверти, то cos Ьд & t; О

угол разворота внутренней рамки
Ьд & t; г

Теперь, умножив первое уравнение на соз д~, а второе íà sin до и сложив

их, получим

Sill фо Sill Ipp
= вЂ” COS Ipk ВШ (д~, вЂ” до),

/

откуда

sin Ь д = вЂ” (sin фо sin Ipp )/сов |р„. (7.9)

Поделив sin Ьд на cos Ьд, получим уравнение разворота внутренней
рамки

tg 5y = вЂ” Sin Фо tg Фо. (7.10)

Рассмотрим два крайних случая: |ро
= 0 и Ipp

= п/2. В первом случае

очевидно, что разворот внутренней рамки отсутствует. Во втором
вЂ”

вну-

тренняя рамка для обеспечения ортогональности промежуточной и внут-

ренней рамок развернется на 90 . Знак разворота противоположен зна-

ку начального утла фо. Яля определения требуемого разворота внешней

рамки ~ Фр фр] Фр воспользуемся направляющими косинусами

а13 И а33-

Ы~ 3 ВШ фО COS фр COS фО COS IPp Sln фр Cos IP вш ф j

Ы3 3 ВШ фО ВШ фр + СОВ фО СОВ IPp СОВ фр СОВ ф) СОВ ф
k

Умножив первое уравнение на вЂ” sin фр, а второе на сов фр и сложив

их, получим

COS фо COS IPp COS ф~ COS Ь фр ~

(7.11)
COS Л фр = COS фо COS IPp /COS ф~

Так как cos Ipp/cos ~р„& t; О, т и oЬ ф & t; О. П этому тре уемы

разворота внешней рамки всегда меньше или равен 90 . Умножив первое

уравнение (7.11) на вЂ” cos фр, а второе
вЂ” на вЂ” sin фр и сложив их, получим

З1П фо = сов ~р„вш Ьфр; (7.12)
sin фр = sin фо/cos ~о„.

Поделив sin Ь фр Hà cos Д Рр, получим

1

фЬфр = tg Фо. (7.13)
COS yo

РаССМОтрИМ СНОВа дВа КрайНИХ СЛуЧая: уо
= 0 И Ipp

= П/2.
В первом случае необходим доворот внешней рамки для того, что-

бы угол рыскания был равен нулю. Это соответствует просто свободно-
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му вращению КА вокруг оси внешней рамки, дублирующей в этом слу-

чае ось рыскания, и не требует никакого управления рамкой.
Во втором случае необходим разворот внешней рамки для того, что-

бы угол рыскания был равен 90 . Это соответствует тому случаю, когда

ось рыскания дублируют осью вращения, для чего необходим большой

поворот дополнительной рамки. Это положение рамок ~ро
= я/2 самое

неблагоприятное для работы следящей системы. Видно, что коэффициент
усиления контура +lpp/imp должен возрастать. Таким образом, требуе-
мый угол поворота внешней рамки карданного подвеса для обнуления
угла на промежуточной рамке находится из простого соотношения

tg Ьф~ = tg фо (1/cos yp). Направление вращения внешней рамки для

уменьшения угла неортогональности находится как произведение знаков

сомножителей:

sign 5 ф = sign Qp sign cos Ipp.

Таким образом, если создать следящую систему, которая управляет

скоростью разворота внешней рамки, то в качестве управляющего па-

раметра целесообразно использовать угол неортогональности и формиро-
вать скорость разворота внешней рамки линейной функцией от угла

неортогональности рамок

Фо + Фр = k Фо sign cos Ipp

где k вЂ” коэффициент добротности следящей системы.

7.3. УПРАВЛЕНИЕ ОРИЕНТАЦИЕЙ КА ПРИ ИСПОЛЬЗОВАНИИ

Ч ЕТЫРЕХОСНОГО ГИРОСТАБИЛИЗАТОРА

По информации, снимаемой с датчиков углов, найдем кватернион
текущего положения КА:

Р =Рд 'Р~ Р„, Р~
д

р =cos вЂ” + k sin(
2
Ф

р =cos вЂ” + Тsin(
Ф

2

где

д
вЂ” )
2
Ф

вЂ” )'
2

Ф вЂ” Ф
р

= cos вЂ” + у sin ( вЂ” );
2 2

вЂ” 4p
р =cos вЂ” + /sin( вЂ” ).
~р г г

Этот кватернион записан в связанных осях KA и составляющие его

ве~'горной части могут использоваться в качестве управляющих сигналов
в системе стабилизации КА. Напомним еще раз одну вычислительную
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Пусть нам известен также кватернион требуемого положения KA

q чо + ~ я1 + j q& t 3 Ч'о да кватерн он развор та КА из текущ
~ требуемое положение r находится умножением кватернионов

г=р .

q.



тонкость.' если в результате умножения кватернионов получена отрица-
тельная скалярная часть результирующего кватерниона rp ( О, то следует

инвертировать знаки и у скалярной и у векторной части результата. Толь-

ко после этого следует использовать векторную часть кватерниона в уп-

равлении (см. разд. 6.5). Это действие обеспечит разворот КА из теку-

щего в требуемое положение. При этом угол разворота всегда будет
меньше 180 .

ГЛАВА 8.

ПОГРЕШНОСТИ ИНЕРЦИАЛЬНЫХ СИСТЕМ НАВИГАЦИИ

8.1. ПОГРЕШНОСТИ ИЗМЕРЕНИЯ КАЖУЩЕГОСЯ УСКОРЕНИЯ

ОТ ИНСТРУМЕНТАЛЬНЫХ ПОГРЕШНОСТЕЙ АКСЕЛЕРОМЕТРОВ

Как показано в разд. 2.2, координаты и составляющие скорости
движения аппарата полностью определяются составляющими кажущего-
ся ускорения. Составляющие кажущегося ускорения непосредственно

измеряются акселерометрами ГСП и могут регулироваться системой

управления в соответствии с реализуемым законом управления.

При точном выдерживании по времени расчетных составляющих

кажущегося ускорения обеспечивается номинальная траектория выведе-
ния КА. Таким образом, погрешности выведения обусловливаются
ошибками реализации кажущегося ускорения. В свою очередь, ошибки

реализации кажущегося ускорения зависят в основном от двух причин:

1) от динамических ошибок регулирования кажущегося ускорения
по величине и направлению;

2) от погрешности измерения проекций кажущегося ускорения

инерциальной системой.

Опыт показывает, что влияние динамических ошибок на общую
точность выведения невелико и ими при анализе точности выведения

КА на орбиту ИСЗ можно пренебречь, учитывая только погрешности
системы навигации.

При оценке точности работы инерциальной системы навигации

обычно учитывается три вида ошибок:

1) собственные ошибки измерения кажущегося ускорения акселе-

рометрами;

2) ошибки ориентации акселерометров;

3) ошибки ориентации ГСП.

Каждая из упомянутых ошибок приводит к погрешности измерений
тех или иных составляющих кажущегося ускорения, что, в свою очередь,
вызывает отклонение вычисляемых значений координат и составляющих

скорости КА от их истинных значений. Ниже рассматривается влияние

погрешностей приборов инерциальной системы на ошибки реализации



кажущегося ускорения и приводится методика оценки разбросов коор-

динат и составляющих скоростей в конце выведения на орбиту, а также

разбросов параметров орбиты. Предполагается, что в качестве инерциаль-

ной системы используется ГСП с расположенными на ней ортогонально

тремя акселерометрами. Схема взаимного расположения на платформе
гироскопов и акселерометров приведена на рис. 1.4.

Предполагается также, что предстартовое приведение ГСП осуществ-

ляется таким образом, чтобы совмещались оси чувствительности акселе-

рометров с осями стартовой системы координат.
Статическая характеристика акселерометра [ 181

~ = f(&gt

ЬЮ =ЬКЮ + ЬЮ;

ЬЮ =ЬКЮу+ ЬЮ,; (8.2)

ЬЮ =ЬКЮ + ЬЮ .

В.2. ПОГРЕШНОСТИ ИЗМЕРЕНИЯ КАЖУЩЕГОСЯ УСКОРЕНИЯ,

ВОЗНИКАЮЩИЕ ИЗ-ЗА ОШИБОК ОРИЕНТАЦИИ

АКСЕЛЕРОМЕТРОВ НА ГСП

В рассматриваемой ГСП расчетное положение осей чувствительности

акселерометров после предстартового приведения ГСП совпадает по нап-

равлению с осями стартовой системы координат. Несовпадение осей чув-
ствительности акселерометров с осями стартовой системы вызывает

о®ибки измерения кажущегося ускорения. Ошибки ориентации акселе-
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где U
вЂ” выходной сигнал; Ю вЂ”

измеряемое ускорение, может изменять-

ся во времени из-за нестабильности температурных условий и из-за

старения упругих элементов. Кроме того, наличие трения в подшипни-
ках и скользящих парах обусловливает область нечувствительности

(петлю гистерезиса), вследствие чего имеет место неоднозначность изме-

рения при увеличении и уменьшении ускорения, а также потеря малых

значений ускорений (порог чувствительности) . Практически все возму-

щающие факторы обычно сводятся к смещению нуля Ь Ц& t и измене

наклона статической характеристики прибора ЬК.
Погрешность измерения ускорения из-за указанных ошибок можно

записать в виде:

ЬЮ= ЬК Ю + ЬЮ,. (8.1)
г

Погрешности составляющих кажущегося ускорения по осям стартовой
системы координат (обозначим их Х, Y, Z) будут определяться выраже-
ниями



У
рометров могут быть вызваны с

г Ддг
~Ъ одной стороны неточностямиУ

Ъ
монтажа акселерометров на ГСП,
тепловой деформацией мест кре-

пления, с другой стороны
неточностью приведения ГСП пе-

ЯРу ред стартом, уходами ГСП в

процессе полета.
841 Х

В настоящем разделе рассма-

тривается первая группа ошибок,
т.е. погрешности ориентации ак-

селерометров относительно ГСП.

На рис. 8.1 показана взаим-7 ~Ю
/ 3 ная ориентация осей стартовой

Р~. ВЛ системы координат Х, Y, Z u

осей чувствительности акселеро-

метров которые обозначены цифрами 1,, ) .2 З~.

Отклонения осей чувствительности каждого из акселерометров от

соответствующих координатных осей обозначены следующим образом:
для акселерометра, измеряющего ускорение по оси Х: отклонение

отоси У вЂ” Ьф,; отосиЕ вЂ” Ьд,;
для акселерометра, измеряющего ускорение по оси: отклонение

от оси,У вЂ” 50q, вокруг оси X вЂ” ~yq,'
для акселерометра, измеряющего ускорение по оси: отклонение

от оси Х Ьф3) от оси Y Ьфз.
Кажущиеся ускорения, измеряемые акселерометрами, равны проек-

циям вектора кажущегося ускорения на их оси чувствительности

W„„3= W„cos Ьф, cos Ьд, + W& t; in д, Ђ” W~ in ф, ob

W „з
= вЂ” W sin Ьд, cos Ь~д2 + W& t; ов д2 co y gt + ~ si hy2,yиз
вЂ”вЂ”

Wg и~ W» Яп Ь фз Wy sin Ьфз cos Ь ф3 + W~ cos Ьфз cos Ь ф3)

)Ф

где х, у,
И' И' И' вЂ”

проекции кажущегося ускорения на оси стартовои
системы координат. Юх „з, Юу „з, Ю, „з

вЂ”

измеряемые ускорения.
Учитывая малость углов отклонений, выражение (8.3) можно уп-

ростить:

1~»из = W» + Wy ~ дi вЂ” Wz ~ k1

~уцз ~х 502 + ~у + ~2 ~ф2 ~ (8.4)

16из = 1~» ~Фз 1~у ~Фз + 1~г.
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Учитывая зависимости (8.4), легко получить уравнения, определяющие
ошибки измерения составляющих кажущегося ускорения:

л W» = W» из W» = Wy л l9) Wz л Ф1
'

di8~ И'У ИЗ И'У ИХ ~~2 + 82,~ф2 з (8.5)

л Wz = Wz из
вЂ” Wz = W» 5 Ф3

вЂ” Wy ~Уз

При плоском выведении, когда отсутствует боковой маневр и Ю~ = О
1

~-~ ~х ~у ~~~~1 з
~-~ ~У ~Х ~~2 з

(8.б)
~ Ws = ~» ~ Фз вЂ” ~у ~~з

8.3. ПОГРЕШНОСТИ ИЗМЕРЕНИЯ КАЖУЩЕГОСЯ УСКОРЕНИЯ,

ВОЗНИКАЮЩИЕ ИЗ-ЗА ОШИБОК ОРИЕНТАЦИИ ГСП

dhф
К2 ~у + ~ФО~

dt

ДЬф
вЂ” +i ~» + ~Ф)
dt

(8.7)ДЬд
вЂ” = Кз~у+ ~~о,
dt

где Ь&lt р b ф, Ьд

Ђ” у лы отклоне ия СП вок уг о ей Х, Y Z соответ

венка; Ь&lt; еЬ е, до Ђ” постоян ые скоро ти ух да гироблок в;
&lt 2, Кз Ђ” коэффицие ты пропорционально ти скоро ти ух да ускоре
для гироблоков 1, 2, 3.

Если в качестве начальных условий для системы принять значения

~ðo, Ьфе, Ьдо, соответствующие ошибкам предстартового приведения

ASCII, то эта система уравнений будет описывать влияние всех, рассмот-
ренных нами возмущений.
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Ошибки ориентации ГСП возникают из-за ошибок ее начального

приведения и из-за уходов в процессе полета. Уходы гироплатформы
пропорциональны возмущающим моментам, действующим вокруг осей

прецессии гироблоков (поплавковых интегрирующих гироскопов) .

Возмущающие моменты обычно подразделяют на постоянные, вызывае-

мые тяжением токоподводов или остаточным магнетизмом гироблока,
и переьГенные, пропорциональные составляющей кажущегося ускорения,
действующей перпендикулярно оси прецессии. Последние возникают

при наличии дисбаланса гироблока относительно оси прецессии.
Соответствующим образом подразделяются и уходы на постоянные

и переменные, пропорциональные кажущемуся ускорению.
Углы отклонения осей ГСП от стартовой системы координат при

плоском выведении описываются следующей системой дифференциаль-
ных уравнений:



Проинтегрировав уравнения, получим:

~P =+& t; + + ~P ~+ ~

Alp =K2 Wy + ~Фон+ ~Фо'

~-~д ~3 ~2 + ~-~дО~+ ~-~дО °

(8.8)

Это объясняется тем, что погрешности измерений имеет не каждый

акселерометр независимо от других, а весь трехгранник акселерометров

как единое целое. Таким образом:

ЬЮ„= ЮуЬд; ЬЮу
= вЂ” ЮЬд; (8.9)

a W, = W„a y вЂ” 1~у ~Ф

8.4. ОТКЛОНЕНИЯ КООРДИНАТ ПОЛОЖЕНИЯ КА

ОТ НОМИНАЛЬНОИ ТРАЕКТОРИИ И СКОРОСТЕИ КА

Для получения уравнений движения КА в отклонениях от номиналь-

ной траектории с точки зрения расчетов вполне допустимо использова-

ние модели центрального гравитационного поля Земли.

Уравнения движения в инерциальной геоцентрической прямоуголь-
ной системе координат, в частности,стартовой системе могут быть запи-

саны следующим образом:

&lt
вЂ” ~х вЂ”

&l ;o / ' +
dt

dX

Vx ~

dt

dY
вЂ” =V.
dt

dVy
вЂ” = Wy вЂ” аоо/г Y/г;
dt

(8.10)

d Vz
вЂ” = Wz вЂ” &lt;oо г' ~
dt

dZ
вЂ” = Vz,
dt

Предполагается, что расчитанные параметры номинальной траекто-
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Поскольку в рассматриваемом случае акселерометры расположены
на ГСП и расчетная орйентация их осей чувствительности перед стартом
совпадает с ориентацией осей стартовой системы координат, то получен-
ные зависимости (8.8) выражают и отклонения осей акселерометров от

осей стартовой системы координат.

Выражения для погрешностей измерения кажущегося ускорения
будут аналогичны (8.6):

аа =~~2 =au; ~Ф =~Фз =~Ф и ~ч2 =~чз =~ч.



рии Х„, Y„„, Z„„; V»„, V»„, Р„; Ю„„, W»„, W»„s любой момент време-
ни удовлетворяют уравнениям (8.10) . Параметры возмущенной траекто-

рии могут быть представлены как суммы номинальных значений и от-

клонений

(Х
= Х„+ ЬХ, ... V„= V„„+ b, V„, ... W„= W„„+ b, W„, ... ).

Х'

(1 вЂ” 3 ) bX+
гнг

= b,w»
dt rH

За,, Хн2н
ЬУ;

rH

Зао, Хн ~н
5Y+

гн
5

уг
ЬХ вЂ” (1 вЂ” 3 )b Y+

гн rHH rH

ИьКУ
вЂ” ÜÞ +

У
dt

Зао о Ун~н
ЬУ;

гн
5

Заое н~н
ЬУвЂ”

rH5

За,, Хн Ян
ЬХ+

гн

&l ;&
=bW,+

dt

~г
вЂ” (1 вЂ” 3 )bZ;

rHH гн
(8.11)

ИьЯ
вЂ” ~~z
dt

ИЬУ
= ЬГ„;

dt

ИЬХ
вЂ” ~ Vx
dt

Вновь полученные уравнения и выведенные ранее для определения

погрешностей измерения кажущегося ускорения (8.6), (8.9) позволяют

вычислять отклонения координат и проекции скорости в конце выведе-

ния КА.
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Яля получения уравнения движения в отклонениях правые части

уравнений (8.10) заменяют их разложением в ряд Тейлора до линейных

мленов включительно относительно номинальных значений параметров, а

в левые части вместо значений координат и скоростей подставляют соот-

ветствующие им суммы номинальных значений и отклонений. Затем из

левых и правых частей полученных уравнений вычитают левые и правые
части соответствующих уравнений (8.10), написанных для номинальных

значений параметров. Здесь следует заметить, что при разложении в ряд

правых частей уравнений (8.10), необходимо учитывать зависимость рас-
стояния КА от центра Земли и системы прямоугольных координат. Поэ-

тому перед вычислением частных производных по координатам целе-

сообразно в правые части уравнений (8.10) ввести r =

Выведенные описанным способом уравнения имеют вид:



Учитывая линейность уравнений, удобно предварительно рассчитать
отклонения кинематических параметров в конце выведения отдельно

для каждого независимого возмущения, а величину суммарных откло-

нений для нескольких возмущений получать путем сложения соответст-

вующих предварительных результатов.
В рассматриваемом случае присутствуют следующие независимые

возмущения:

1) смещение нуля акселерометра, измеряющего ускорение по оси

~-~ ~ХО ~

2) смещение нуля акселерометра, измеряющего ускорение по оси

~ вЂ” ~-'~ ~У О ',

3) смещение нуля акселерометра, измеряющего ускорение по оси

~ вЂ” ~ ~zo

4) погрешность масштаба акселерометра Х
вЂ” ЬК„;

5) погрешность масштаба акселерометра У вЂ” ЬКу,
6) погрешность масштаба акселерометра Z

вЂ” DKz ,'

7) ошибка ориентации акселероиетра Х вЂ” Ьд1 ,'
8) ошибка ориентации акселерометра У вЂ” Ьд~ ',

9) ошибка ориентации акселерометра Z
вЂ” Ь фз ,'

10) ошибка ориентации акселерометра У
вЂ” фрз,

11) постоянный уход ГСП по вращению
вЂ” Ьуо ',

12) постоянный уход ГСП по рысканию вЂ” ~фо',
13) постоянный уход ГСП по тангажу

вЂ” Ь ~о,'
14) уход ГСП из-за дебаланса по вращению

вЂ” K& t;
15) уход ГСП из-за дебаланса по рысканию вЂ” К~ ,'
16) уход ГСП из-за дебаланса по тангажу

вЂ” K3, .

8.5. СТАТИСТИЧЕСКИЕ ОЦЕНКИ ТОЧНОСТИ НАВИГАЦИОННОЙ
СИСТЕМЫ НА УЧАСТКЕ ВЫВЕДЕНИЯ КА

При рассмотрении статистических оценок точности инерциальной
навигационной системы будем полагать, что погрешность 4Х; приборов,
входящих в навигационную систему, известны и что соответствующие
им погрешности кинематических параметров в конце участка выведения

определены и представлены в следующем виде,

(8.12)
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Будем полагать, что ошибки приборов Х;,по которым определены
отклонения кинематических параметров, независимы и,следовательно,
взаимно некоррелировжы.

Запишем вектор ~Х, характеризующий состояние системы в конце

участка выведения,

иХ = {иХ„ЬХ„ЬХ„... ЬХ,) = (ЬХ, Ь Г, ЬК, ЬХ, Ь~, ~Z) .

Суммарное отклонение какого-либо навигационного параметра 4Х;

может быть представлено в виде

ах&
~1Х;.

~~у

и

AXI = Z (8.13)
i=1

Погрешности ЬХ; симметричны относительно нулевого положения и,

следовательно, математическое ожидание и дисперсия будут определять-
ся выражениями

р
= (ЬХ~) = О; Рк; = р(ЬХ;) .

В технических условиях на тот или иной прибор обычно оговари-
ваются предельные (максимальные) погрешности этого прибора. Поэто-

му случайную ошибку 4Х; можно представить в виде

ЬХ; = ~ЬХ;~ ~,

где ~ЛХ; ~ вЂ” максимальное значение ошибки вЂ” неслучайная величина;

$, вЂ” случайная величина с нулевым средним значением, среднеквадратич-

ное значение которой о = 1. Значение максимальной ошибки (ЬХ;~6
обычно принимают равным трем среднеквадратичным отклонениям.

Составляющая ЬХу будет определяться выражением

ах& и

~ЛХ;[~,.= Z ау~,
г 1

ЬХ) = Х

i= 1
(8.14)

I ~&g ; ~ Ђ” неслучай ый коэффици нт ри случай ой вегде а;у
=

ЬХ=А(, (8.15)
где матрица А имеет вид:
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чине ~,
Величины а;& t; ра ны соответствую им элемен ам (8. 2) отклоне

кинематических параметров.

Вектор ЬХ с учетом соотношения (8.14) можно определить из соот-

ношения



I

а13 ° а1т

~2 3 ° ° ° ° ° ° ~2m

811

à21 à22 (8.16)

~62 &l ; °Q61

Заметим здесь, что в матрице А элементы ~-й строки равны элемен-

там)'-го столбца таблицы кинематических параметров.

Запишем корреляционную матрицу выведения

~1 1 ~12 ~13 ° ° ° ~16

~2 1 ~22 ~23 ° ° ° ~26

~3 1 ~32 ~33 ° ° ° ~36

К~ =АА (8.18)

6 1 ° ° ° ° ° - ° ° ° ° ° ~66К

Дисперсии и средние квадратичные отклонения будут определяться

выражениями

1)с =К!1/9; а,.= ~D;

8.6. ОЦЕНКА РА36РОСОВ ПАРАМЕТРОВ ОРБИТЫ

В предыдущем разделе получена корреляционная матрица отклоне-

ний координат и проекций скорости в конце выведения, которая дает

достаточно полное представление о точности работы системы управле-
ния. Однако помимо этого, часто возникает необходимость дать оценку
разбросам параметров орбиты, таким как период обращения Т, эксцент-,

риситет е, наклонение i', долгота восходящего узла И, аргумент широ-
ты U конца выведения и сформировать корреляционную матрицу откло-

нений указанных параметров.

Получить желаемый результат можно двумя способами. Первый спо-

соб вЂ” воспользоваться непосредственно результатами, полученными в

разд. 8.4, что возможно, если в (8.12) поместить отклонения некинема-

тических параметров (координат и скоростей), а соответствующих
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К„= р(ЬХ ЛХ ) = р(А~. $~А ) = Ад(~ $~)А .

Так как величины Ц некоррелируемы и, следовательно, К,. Ц
= О, Р(~,. )=

= 1, то корреляционная матрица К принимает вид

&lt;,= (6 6') E, (8.

где Е вЂ” единичная матрица.

Корреляционная матрица K„c учетом (8.17) будет иметь вид



Допустим теперь, что имеется матрица частных производных вида

aT aT aT aT aT aT

аХ àY aZ аХ ат BZ

ае,

аУ

ае,

aZ

ае,

ах

ае,

аУ

де,

aZ

де,

аХ

де,

bY

.ае,

аУ

ае,

aZ

ае,

ах

де,

aZ

ае,

аХ

(8.19)В=
Bz Bzаюаюаюаю

ах aY aZах aY aZ

an an an an an an

ах àY aZ аХ àY aZ

aU aU aU BU аУ аУ

аХ àY aZ аХ àY aZ

С помощью этой матрицы, умножая ее на матрицу А, получим матрицу С,
столбцы которой представляют собой отклонения параметров орбиты,
вызванные каждой из приборных ошибок

С=В А. (8.20)
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параметров орбиты, заранее рассчитанных для каждой из независимых

приборных погрешностей. Использование зависимости (8.18) позволяет

получить корреляционную матрицу в орбитальных параметрах.
Второй способ получения корреляционной матрицы в отклонениях

орби~альных параметров связан с использованием в качестве исходной

информации корреляционной матрицы К„(8.18) разброса координат и

проекций скорости, заданных в стартовой системе координат.
Во всех случаях необходимы частные производные параметров ор-

биты по координатам и скоростям в стартовой системе координат.

Если номинальная орбита, на которую выводится КА, круговая, то

зксцентриситет, вызванный ошибками выведения, обычно разбивают
на две составляющие е1 и å~. Первая составляющая е1 характеризует

вытянутость орбиты вдоль оси, соединяющей центр Земли с точкой

конца выведения. Вторая составляющая е2 характеризует вытянутость

орбиты вдоль оси, перпендикулярной первой. Такое представление
эксцентриситета удобно тем, что каждая его составляющая имеет линей-

ную зависимость от кинематических параметров. Суммарный эксцентри-
ситет при этом выражается зависимостью



Таким образом, для решения поставленной задачи осталось найти

выражения для частных производных. Яля этого следует найти перевод

величин отклонений кинематических параметров, заданных в стартовой
системе координат, в величины отклоненж, заданных в орбитальной сис-

теме координат, затем перейти к орбитально-цилиндрической системе

и выразить отклонения параметров орбиты через значения отклонений в

орбитально-цилиндрической системе.

Орбитальная система координат (70, гоЬО) определяется следую-
щим образом. Ось r направлена по радиусу-вектору номинальной точки

конца выведения. Ось т лежит в плоскости номинальной орбиты, перпен-

дикулярна r и направлена в сторону скорости движения. Ось b перпенди-

кулярна плоскости орбиты, направлена в соответствии с правой систе-

мой координат.

Направляющие косинусы матрицы перехода из стартовой системы

координат к орбитальной можно выразить через координаты и проекции

скорости в конце выведения. Найдем проекции единичных векторов
ro, bp, то, направленных по соответствующим осям орбитальной систе-

мы, на оси стартовой системы координат:

V X 7

ге =1Х)r, У)т, Z~r); Ь,вЂ”
(VXf (

(8.23)
~о=~о~ bo,

V= {XYZ).где r = { Х, Y, Z);
Из проекций единичных векторов может быть составлена матрица

перехода из стартовой системы координат в орбитальную:

~ох ~py ~pz

MO (8.24)~'ох rpy roz

box boy boz

Умножив на полученную матрицу вектор отклонения скоростей Ь V =

(bE, b Y, ЬУ $,.à затем вектор отклонений координат br = [bX,
b Y, ЬУ 1, получим отклонения проекций скорости и координат в орби-
тальной системе координат, т.е. ~~ro ЬК„о, ~~go Ьто, pro 5bp.
Отклонения в орбитально-цилиндрической системе отличаются от откло-
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Аналогично (8.18) может быть получена корреляционная матрица в

орбитальных отклонениях:

KT =C CT. (8.21)

Теперь несложно выразить матрицу К~ через матрицу Кх, для чего

следует в (8.21) вместо С подставить ее выражение (8.20):

KT =ВА (ВА) =ВАА В =В К„В . (8.22)



= вЂ”
со . М.О~~г = ~т ~Ф= ~т

~ор

Эта составляющая б Г„вводится в БЦВМ в качестве поправки с обрат-
ным знаком.

Полученные результаты по пересчету отклонений позволяют сфор-
мировать матрицу перехода M l величин из стартовой системы координат
в орбитально-цилиндрическую.

~ох ~оу ~0 z

roz ~0~ox ~ploy ~o~oz

b 0 0 0

~ох r
0&

box Ооу
0 0

(8.26)Ml =

70Х70х

0 0 0

0 0 0

rozrîó

Ооу

rox

bozbpx

Если задан вектор отклонений в стартовой системе координат

ьх = [ьх, ы, ~z, ьх, ьг, ~z),
то вектор отклонений в орбитально-цилиндрической системе

ит = 1ьгт, b Vr, b Vb, ит, br, ЬЬ3
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нений в орбитальной системе только

поправкой к отклонению радиальной
составляющей скорости

DVг = AVгp+ ЮОЬ70 (8.25)
Tф

где Ь V отклонение радиальной ско-

рости в орбитально-цилиндрической сис-

теме координат; сто вЂ”

угловая скорость
движения по орбите.

Суть этой поправки
вЂ”

получить фак-
тическое отклонение радиальной скорос-
ти, так как в выражении для отклонения

радиальной скорости в орбитальной сис-

теме координат присутствует дополни-
тельная составляющая, вызванная проле-
том по орбите на величину Ы. Эта допол-

нительная составляющая радиальной ско-
Рис. 8.2

рости б Г„показана на рис. 8.2. Здесь

V, е
вЂ” номинапьная орбитальная скорость; V~@

вЂ” фактическая орбиталь-
ная скорость; R~p вЂ”

радиус орбиты.
Из всех ошибок выведения рассматривается только пролет по орби-

те Ы. Из рисунка видно, что



может быть получен из соотношения

Ьт =М1.ЬХ. (8.27)
Имея значения отклонений кинематических параметров в орбиталь-

но-цилиндрической системе, можно получить отклонения параметров ор-
биты [ 27]:

~.~т К1 ~r+ К2 ~ Vgs ~~~е1 КЗ ~~~~ + К4 ~~~ ~~ ~

~Е2 К5 5 V»; ~~~~ Кб ~~~ ~~ + К7 ~-~~
~ (8.28)

4O вЂ” К8 4 Vb + К9 ~~ 4U вЂ” E1О ~т*

где К, =ЗТ/r; К2 =ЗТ/V,; Кз = 1/г; К4 =2/ V,;

Кя 1 / Vó~ Кб cos U/ Vóр К7 sin U/r

Ks = вЂ” sinU/sini; K9 =cosU/rsini; К,о =1/r.

Параметры Т, r, V„U, i берутся из расчета номинальной траектории.

Приведенные выше коэффициенты можно свести в соответствую-

щую матрицу М2, переводящую вектор Ьт в вектор отклонений парамет-

ров орбиты Ь Т
= (.Ü Т, Ье,, 5eq, Ж, ЬО,, ЬУ ]:

о о к,К2 0

~4 0 0 0 ~3

О К5 О О О

О О К. О О

О О К, О О

о о о к, о

(8.29)М2=

К7

К9

0

Общая матрица В перевода величин отклонений из стартовой системы

координат в параметры орбиты может быть получена с помощью матриц
Ml иМ2:

В=М, М . (8.30)

С помощью (8.22) может быть рассчитана корреляционная матрица

разбросов параметров орбиты.

8.7. ИЗМЕНЕНИЯ КИНЕМАТИЧЕСКИХ ПАРАМЕТРОВ

ОРБИТАЛЬНОГО ДВИЖЕНИЯ КА

Проведем оценку изменения кинематических параметров орби-
тального движения. Пусть КА был выведен на орбиту искусственного
спутника Земли. Введем орбитальную вращающуюся систему коорди-
нат r, т, О. Ось r направлена из центра Земли на спутник. Ось т расположе-
на в плоскости орбиты в направлении движения спутника и перпендику-

лярна радиусу-вектору r. Ось b дополняет систему до правой b = r x т.
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В этой системе координат уравнения движения КА при его свобод-

ном полете (при действии только одной силы гравитации) запишутся в

виде

dVr 2 2 dут dr
= д/r

~
+ V,2'/r; = вЂ” ( V„V, )/r;

dt dt dt
. (8.31)

Р (Гт)'d~г
+ =О;

dt (r )' р'"

(~Т)' =д/ *.

Найдем угловую скорость движения КА по орбите: (ы*) = ( V,*/r*) =

=и/( *)'.
Теперь линеаризуем уравнения движения, т.е. представим параметры

фактического движения как сумму параметров номинального движения

и отклонений. Отклонения будем обозначать символом Ь и, учитывая

только первый порядок, получим линеаризованную систему уравнений
относительно отклонений:

т 2
вЂ” ( вЂ” ) ]Ьг=

2Гт 2и

ЬК,+ [
r (r )

V, + (со*)' Ьг;

и, и,.'
вЂ” ЬГ,вЂ” ЬК,+

Г Г

d& t;

dt

(8.32)
Г Vò

Ьг=
(r*)2

аЛ Vò

dt.

der
= вЂ” с)*ЬГ„= = ЬГ,.

dt
Как видно, система зависит только от одного параметра номинального

движения вЂ”. угловой скорости движения спутника по орбите. Во втором

уравнении второе и третье слагаемые исключаются, так как в номиналь-

ном движении V„* = О. Яля определения фактического положения КА

вдоль орбиты введем дополнительный параметр 50
вЂ”

угловое смещение

фактического положения КА относительно его номинального поло-

жения:

дав ЛV, V, 1
вЂ” Ьг= вЂ” [ЬК, вЂ” с)*Ьг].

dt re (r4')2 Г*
(8.33)
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Предположим, что расчетное номинальное движение КА по орбите
ИС3 круговое и в дальнейшем параметры номинального движения будем
обозначать с индексом звезды. ~ля данного случая выгодно выбрать
именно орбитальную систему отсчета,. вращающуюся вместе с КА, все

параметры движения остаются постоянными во времени: постоянна ско-

рость V, остается постоянным расстояние r до КА и радиальная ско-

рость Vr . Из условия, что Г,*остается постоянной и равной нулю при кру-
говом движении, на~ем зависимость скорости V,* от радиуса



Рис. 8.3

Исключим из системы параметр Ь V,. Яля этого запишем соотношения

Dr(t) = Ьг(0)+ ( ЬР(т) d7.

и выразим Ь V,(t) в функции Ьг(т):

DV,(t) = DV,(0)+ co*dr(0) вЂ” co*Dr(t). (8.34)

Подставив выражение (8.34) в (8.31), получим систему двух линей-

ных уравнений с постоянными коэффициентами:

ШЬГ,/dt =
вЂ” (со*) Dr+ 2cu*DV (О)+ 2со*) Ьг(0);

dЬг/dt = ЬV,.. (8.35)

На рис. 8.3 показана структурная схема, где символом 1/р обозначается

операция интегрирования. Общее решение такой системы имеет вид

Ьг= ~1 созе*1+ C2 sin m*t+ C3,

где С~, С2, C3 вЂ” постоянные, зависящие от начальных условий и воз-

действия.

Рассмотрим реакции системы при действии различных возмущений:
1) возмущение по вертикальной составляющей скорости. Начальное

условие по Ь V, (О) вызывает следующую реакцию: системы по парамет-

рам

DV,(t) = cosu*tDVv(0);
8111 M +f

5v(t) =

Подставляя выражение для 5v(t) в уравнение (8.34), найдем функ-
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цию отклонения продольной составляющей скорости в зависимости от

времени

DV,(t) = вЂ” sin u*t ЬГ,(0).

Подставив выражения для 5r(t) и ЬV,(t) в уравнение (8.33) и

интегрируя его получим функцию смещения вдоль трассы:

~B(t) = A V,(0).
VT*

На рис. 8.3 показаны возмущенная и номинальная траектория КА

при заданных начальных условиях по радиальной скорости. Реакция сис-

темы вЂ” изменение периодических функций времени по высоте, угловому

положению, продольной составляющей скорости. Через интервал време-
ни Т = 2г/со*, (период обращения) КА вернется в исходное положение

по высоте и по положению на орбите

Ьг(Т) = Ьг(0); ЬО(Т) = ЬО(0).

Таким образом, это возмущение не меняет периода обращения спутника
ЬТ = О, но происходит смещение орбиты вдоль оси У, вызываемое

эксцентриситетом орбиты еу (см. рис. 8.3, б)

е = вЂ” Ьи(0)(v,*;;

2) возмущение по высоте.

Начальное условие Ьг (О) определяет иную реакцию системы. Не

повторяя математических выкладок, рассмотренных выше, запишем

окончательный результат реакции:

Ь V,(t) = со* sin u*t Ьт(0)
5v(t) = (2 вЂ” cos u*t) Ьг(0);

DV,(t) = (cos u*t вЂ” 1) u*hr(0);

~T(0)

L5B(t) = (2 sin с)*г вЂ” За.)*г)
l'

Ф

Если функции Л V„(t), Dv(t), V~(t) по-прежнему остаются перио-

дическими, то функция DB(t), кроме гармонических компонент, имеет

линейно нарастающую составляющую. Это означает, что отклонение по

высоте орбиты обязательно приводит к постоянному равномерному

смещению КА вдоль орбиты. За каждый период обращения спутника

накапливается угловое смещение вдоль трассы, равное

2m 6~г
ЛО ( вЂ” ) =

вЂ” вЂ” Ar(0).
3~ f+

Зная угловое смещение за период обращения, можно вычислить и

соответствующую ему поправку по времени, когда КА окажется в

начальной по положению фазе:
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2m

ЬВ& t; Ђ

2m Ьг(0) Ar(0)

=з(, ) =зт*

Это соответствует изменению периода обращения спутника. Начальное

отклонение по высоте приводит также к изменению среднего радиуса

орбиты (появление постоянной составляющей в Dr(t), равной 2Лг(0) )
и смещению орбиты, но уже в направлении оси Х (см. рис. 8.3, б). Экс-

центриситет орбиты в этом случае определяется формулой

e„=
вЂ” Лг(0)/r*.

Здесь Ьг (О) вЂ” коэффициент при гармонической соотавляющей, соответ-

ствует смещению всей орбиты вниз на величину Ьг (О). Отношение сме-

щения к радиусу и есть эксцентриситет орбиты, но уже в направлении

оси Х;
3) возмущение по продольной скорости. Начальное условие Ь V (О)

определяет следующую реакцию системы:

ЬР(г) = 2 sin ы*гЬГ,(0);
Ь Vт(0)

Лг(г) = 2(1 вЂ” cos'~*t)

Л Г,(т) = (2 cos ы*г вЂ” 1) A V,(0);
~ ~'т(0)

50(t) = (4 sin ~*t вЂ” 3 ы*т)
Т

Как и в случае возмущения по высоте этот фактор приводит к измене-

нию периода

ЛТ = 3T* ЛV,(0)/ V,*,

к изменению среднего радиуса орбиты Ьге& t;

Ђ” Ђ” 2Л V,(0)/ * к эксце

риситету (смещению) орбиты в направлении оси Х (см. рис. 8.3, в):

«т(0)
cx
= вЂ” 2

VT*

Таким образом, если на аппарат действуют возмущения, то это при-
водит к изменению периода обращения спутника, изменению средней вы-

соты орбиты и постоянному росту рассогласования фактического поло-

жения КА на орбите с расчетным, номинальным положением. Обсудим
с этой позиции ошибки инерциальных систем. Выведение КА на орбиту
ИСЗ занимает сравнительно небольшое время (порядка 10 мин), и инст-

рументальные погрешности системы за время выведения не приводят
к большим начальным погрешностям кинематических параметров на

орбите. Лри длительном же существовании КА на орбите ИСЗ погреш-
ности по высоте и скорости, являющиеся периодическими функциями,
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не растут во времени, зато погрешности положения KA вдоль орбиты
будут непрерывно накапливаться и без дополнительных коррекций в

орбитальном полете спутника не обойтись.

Коррекция навигационных параметров ведется с помощью радио-

высотометра
вЂ”

вертиканта, определяющего высоту полета и положение

нормали к подстилающей поверхности, инфракрасной вертикали, также

определяющей положение нормали к подстилающей поверхности, по

излучению атмосферы Земли, работ по наземным ориентирам и тд.

Это специфические вопросы навигации на орбите, требующие отдельного

и обстоятельного обсуждения.
Ответим еще на один вопрос. Как найти результирующие отклонения

параметров орбитального движения при действии нескольких возмуще-

ний? Если такие кинематические параметры как период, отклонение по

высоте, по составляющим скорости можно представить как скалярные

величины и получать результирующее отклонение просто как алгебраи-
ческую сумму отклонений

Ьг= Z Ar;,
i=1

то параметры, характеризующие зксцентриситет (смещение) орбиты
следует представить как векторные величины

~ех вЂ” ~-' ~еу ~
'

i=1

Ae& t Z ~е
1

(

И последнее. Рассмотрим движение аппарата при выходе из плоскос-

ти расчетной орбиты. Уравнения, описывающие изменение скорости и

координат в этом направлении, имеют вид

d Vb/dt = вЂ” p/(r'+ b') b/

db/dt = Vb.

Ш~Ь/dt = AVE.

При начальном условии Л Vb (0) реакции КА система уравнений за-

пишется в виде

& t; Г~
AVb(t) = ~~Ь(0) cos u*t; Db(t) = sin u*t.

со*
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Линеаризуя эту систему и вспоминая, что в расчетном номинальном дви-
жении КА b* и Vg равны нулю, получим линеаризованную систему

уравнений

dhVq/dt = вЂ” рЬЬ/(~*)э = вЂ” (~*)2~~;



Рис. 8.4

& t; Vg,

Vò

& t; Vg,

Cd*r*
Aix =

Угол Al„получен как отношение максимального смещения Ьг( вЂ” ) =

~ Vg,(0)
к радиусу номинальной орбиты r*. Второе возмущение раз-

но*

ворачивает номинальную орбиту вокруг оси плоскости орбиты на угол

&g ;b '3

(см. рис. 8.4, б).
r*

Результирующий угол разворота орбиты находится как вектор

имеюший составляющие Ai& t и ~i Положе ие си развор та плоско

номинальной орбиты находится по соотношению

Aiy
tg Q =

~~х

Отметим, что погрешности при боковом движении КА не имеют тенден-

ции накопления и носят периодический характер.

При начальном условии по боковой координате ЛЬ (0) вЂ” координате
выхода спутника из плоскости орбиты вЂ”

реакция KA такова, что

ЛГ~(t) =
вЂ”

ЛЬ(О) . ~* sin *г; Db(t) = ЬЬ(О) cos ~*t.

На рис. 8.4 показано влияние этих погрешностей на изменение наклона

орбиты. Первое возмущение (см. рис. 8.4, а) разворачивает орбиту во-

круг оси на угол
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УВАЖАЕМЫЕ ТОВАРИЩИ ~

В 1989 году издательство "Машиностроение" выпустит в свет сле-

дующие книги:

Малышев В.В., Красильщиков М.Н., Карлов В.И. Оптимизация наблюдения
и управления летательных аппаратов. 18 л.

Рассмотрены задачи оптимизации состава измеряемых параметров и режимов

работы навигационных средств, управления летательных аппаратов (в целях влия-

ния на точность навигационных определений), совместной работы средств навига-

ции и управления. Для решения этих задач предложен новый общий подход, осно-

ванный на аналитических свойствах уравнения типа Риккати. Сущность этого

подхода вЂ” в эквивалентном переходе от исходных нелинейных задач оптимизации

к линейным по фазовым переменным.
Для научных работников. Будет полезна инженерам, специализирующимся

в области оптимизации динамических систем.

Брозгуль Л.И. Динамически настраиваемые гироскопы: Модели погрешностей
для систем навигации. 12 л.

Рассмотрена механика динамически настраиваемых гироскопов (ДНГ) с вра-

щаюц~имся и невращающимся упругим подвесом ротора. Подробно рассмотрен
ДНГ с вращающимся упругим двухколсчным кардановым подвссом. Исследованы
методические и инструментальныс погрешности. Показаны возможности практи-

ческого использования ДНГ для измерения угловых скоростей и углов опоситель-

но инерциального пространства. Представлены математические модели погреш-

ностей ДНГ.
Для инженеров, занимающихся исследованием и проектированием гироско-

пических приборов и инерциальных систем навигации.



Рахтеенко Е.P. Гироскопические системы ориентации. 13 л.

Изложены инженерные методы расчета и проектирования гироскопических
систем ориентации, используемых в авиационной, ракетной и космической технике.

Рассмотрены следующие функционально-кинематические схемы систем ориента-
ции, нашедшие широкое практическое применение.' гироустройство с двумя трех-
степенными гироскопами в кардановом подвесе; трехосный гиростабилизатор;

бескарданная система. Большое внимание уделено физической сущности явлений,

происходящих в системах ориентации.
Для инженеров, занятых проектированием и применением гироскопических

систем ориентации.

Бороздин В.Н. Гироскопические приборы и устройства систем управления:
Учеб. пособие для вузов по специальности "Системы управления летательных

аппаратов". 17 л.

Изложена прикладная теория гироскопа. Рассмотрены физическая сущность,

принцип действия и характеристики гироприборов, применяемых в системах управ-

ления, ориентации и навигации: свободные гироскопы, датчики и указатели углов,

дифференцирующие и интегрирующие гироскопы, одно-, двух- и трехосные гиро-

стабилизаторы. Приведены точностные и эксплуатационные характеристики циро-

приборов при различных режимах работы в реальных условиях.

Динамика ракет: Учебник для втузов по специалы~остям "Летательные аппа-

раты" и "Производство летательных аппаратов" / КА. Абгарян, Э.Л Калязин,
В.П. Мишин, И.М. Рапопорт; Под общ. ред. В.П. Мишина. вЂ” 2-е изд., перераб. и

доп. 30 л.

Изложены основы динамики ракет и космических летательных'аппаратов.

Рассмотрены методы исследования устойчивости и управляемости движения,

выбора динамических характеристик ракет как объектов управления с учетом

упругости конструкции и подвижности жидкого топлива в баках.

Второе издание (1-е изд. 1969 r.) дополнено сведениями о способах ориента-

ции и угловой стабилизации космических аппаратов. Изложены проблемы гидрс~
статики и гидродинамики в слабых силовых полях и в условиях невесомости.



Разыграев А.П. Основы управления полетом космических аппаратов и кораб-
лей: Учеб. пособие для втузов.

вЂ” 2-е изд., перераб. и доп. 30 л.

Изложены принципы построения систем управления движением космических

аппаратов (KA) и их элементов. Описаны основы управления движением относи-

тельно центра масс вЂ” ориентацией и угловой стабилизацией KA на пассивных и

активных участках полета. Рассмотрены вопросы навигации и наведения при меж-

орбитальных перелетах, при посадке на Луну, Землю и другие планеты с различной
плотНостью атмосферы.

Второе издание (1-е изд. 1977 г.) переработано и дополнено материалами по

бортовым цифровым вычислительным машинам как одному из основных элемен-
тов современных систем управления движением.

Алтухов В.Ю., Стадник В.В. Гироскопические приборы, автоматические борто-
вые системы управления самолетов и их техническая эксплуатация.' Учеб. пособие

для средних авиационно-технических училищ гражданской авиации. 20 л.

Изложены элементы прикладной теории гироскопов, принципы построения
авиационных гироскопических приборов, бортовых систем управления средних

магистральных самолетов гражданской авиации. Рассмотрены кинематические и

электрические схемы гироскопических приборов, средства контроля работоспо-
собности авиагоризонтов и гировертикалей в процессе полета. Уделено внимание

вопросам эксплуатации, технического обслуживания гироскопических приборов
и бортовых систем управления.
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