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摘要：磁力矩器和反作用飞轮是现代小卫星姿态控制的主要执行机构．对于具有主动磁控能力的小卫星，由于 

动力学与控制的耦台，其动力学系统是一个有约束的非线性系统 针对小卫星人轨 阶段的姿态捕获控制 ，提出了一 

种使用磁力矩器和反作用飞轮进行联合控制的算法 仿真表明，该算法鲁棒性好，设计 简单且易于在轨实时计算， 

减少了反作用飞轮的饱和机会，与单独使用磁力矩器控制相比，嫡短了姿态捕获时问． 
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adopted The simulation results indicated that the algorithm has excellent robt~ ss and c_叩 be designed and realized easily 
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1 引言(Introduction) 

由于现代小卫星在重量和体积方面的严格限 

制，使用磁力矩器和反作用飞轮进行姿态控制已成 

为一项关键技术【 ．目前对于使用磁力矩器和反 

作用飞轮作为执行机构的小卫星，控制算法主要还 

是分别针对具体一种执行机构而设计，同时使用两 

种执行机构完成一项控制任务的设计还未见．例如 

针对反作用飞轮进行控制器设计，当反作用飞轮饱 

和后，再使用磁力矩器为其卸载，这样不但增加了反 

作用飞轮的负担 ，而且从控制系统的设计上来讲也 

不台理． 

小卫星多采用小运载或搭载发射，由于星箭分 

离造成的扰动较大，人轨初期姿态极其复杂，经常会 

发生翻滚现象．姿态控制系统应有能力迅速消耗星 

体能量，使其尽快稳定到正确的平衡位置．对于具有 

主动磁控能力的小卫星来讲，其动力学系统是有约 

* 基金项目：863—2基金(863—2—5一l一8)资助项目． 

收稿日期：1999—10—12；收修改穑日期：2001—07一∞ 

束的非线性系统[ · ，寻找有效的控制方法已成为 
一 个重要课题 ．本文以某型号微小卫星姿态控制系 

统设计为背景，针对卫星人轨后的初始姿态捕获，提 

出了一种使用磁力矩器和反作用飞轮进行联合控制 

的算法 ． 

2 卫星初始姿态捕获控制算法(The contlol 

algorithm for the initial attitude capture of 

small satellite) 

2．1 刚体小卫星动力学模型(Dym~ics model of the 

fig|d small satellite) 

将小卫星视为刚体，动力学方程可表示为 

皿 +oJ 血 +叫 = M +M +Md， (1) 

其中 ，为卫星的惯量矩阵； 是星体相对于惯性坐 

标系的角速度在本体系中的投影，可表示为 = 

； ：} ；() 为矢量叉乘算子；M 为重力梯 
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度力矩，可表 示为 g= { g Ms：} = 

3m c ／c3+0(￡。)，其中c3为本体系相对轨道系的 

方向余弦阵 cBo的第3列元素组成的列阵，e是卫星 

本体几何尺寸与星地距离之比，可忽略不计； 。是 

卫星圆轨道角速度值，肘 是控制力矩， d是扰动 

力矩，包括太阳光压力矩、剩磁力矩、气动力矩等； 

h 为反作用飞轮角动量矢量． 

设 m 为卫星相对轨道系的角速度在本体系中 

的矢量．有 

：m—c l0，一 。，0} ， (2) 

∞ = +OA 2． (3) 

式中 c2为 Coo的第二列元素组成的列阵 

为了避免计算当中出现奇异，用四元数表示卫 

星姿态，Coo表示为： 

CB。 = 

『2(q8+q})～1 2(qlq2+qoq3)2(qlq3一qoq2)] 
l 2(q1q2一qoq3)2(qg+q22)一l 2(q2q3+q0q1)1． 
12(ql g +q0q2)2(q2q3一qoq1) 2(q5+qj)一1 J 

设 q={ql q2 q3f T，由于 

= 0．5(q +qoE)∞ ， 

于是 口可以表示为： 

口=血 ， (4) 

其中A =0．5(q +q0E)，E是单位矩阵． 

2 2 解耦的变结构控制算法(Variable smlca COIl· 

trol algorithm) 

暂时略去扰动力矩 Md，卫星姿态控制系统方 

程(1)到(4)可表示为： 

f0= [ —c∞{0，一m ，Oi ]=^( ，q)， 

{ =i-IMg+i-1M 一i-1 ( +h )= 
【 正(∞，q)+l-IM。． 

(5) 

引入以下变换： 

f I q’ 

l yl：口=̂ (∞，q)=y2， 

+ 【，2( ⋯  ． 

(6) 

设开关超平面方程： 

s=K(yl—q )+Y2一 ． (7) 

式中K为对角正定矩阵，其数值越大，系统收敛速 

度越快 ；q 和 口 为期望的参数变化规律，对于对地 

定N--轴稳定卫星，其期望的参数变化规律 g，：口 

= 0．当选择 。使 srs<0时，就能保证时间趋于无 

穷时，S趋于零，即卫星对地定向三轴稳定． 

s：矾 + ^+ [正+rl ]． (8) 
uJ 

为正定对角阵时，有： 

一 [ i-I [黼 + ^ + ，2+SosgnS]． 
d d 口 d 

(9) 

式中 

sgnS={sgnS1 sgnS2 sgnS3 

r1， S > 0， 

sgnS {一1，Si<0，(i=1，2，3) 
to

， Si： 0， 

此时 

S=一 sgnS． 

滑动模方程： 

2= 一 2一 SosgnS． 

上式表明，只要 [ r’ 存在，以y为变量的 

非线性系统就是解耦的变结构控制． 

对于主动磁控小卫星， = ，N[AI-1] 一 

定存在，所以满足变结构控制条件 ． 

控制规律为： 

。 ： 一 IA一 [靳 + ^+Af2+Sosgns]： 

l厂3( ，q，K，So)． (10) 

当考虑外干扰时，有 

0 = ( ， )+1-1M +，一’矾 ， 

s： M 一SosgnS． 
D 

由式(11)知，只有 足够大，才能保证 sT$<0，So 

越大，鲁棒特性越好．当只有主动磁控作用时，S0的 

选取要受到地磁场和卫星本身磁偶极子的限制，但 

如果适当选取磁偶极子，也足以抵消干扰力矩的影 

响，可保证 sT$<0． 

3 磁力矩器与反作用飞轮联合控制算法 

(The combined control algorithm for the 

magnetorquer and reactionwhee1) 

卫星入轨后的初始姿态捕获控制分为两个阶 
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段，第一阶段为速率阻尼阶段，主要任务是将卫星的 

角速率降到一个相对较低的水平 ．该阶段由于星体 

的角速率比较大，必须使用磁力矩器单独控制．实践 

证明，使用磁力矩器进行卫星速率阻尼效率是比较 

高的；第二阶段为姿态调整阶段，星体角速率相对较 

低(一般小于 0 5(。)／s)，此时最佳的方案是使用磁 

力矩器和反作用飞轮联合控制 实践证明，该阶段如 

果使用磷力矩器单独控制，姿态收敛时问大约是 2 

～ 3个轨道周期；如果使用反作用飞轮单独控制，飞 

轮转速极易达到饱和状态 

为了同时使用磁力矩器和反作用飞轮进行控制， 

吖 被分成两部分，一部分由磁力矩器完成，另一部分 

则必须由反作用飞轮实现．磁控力矩要同时受到卫星 

当地磁场和本身磁偶极子的限制，只能在垂直于地磁 

场强度 8的平面内产生．通过(1O)确定的 ，可以计 

算出沿着卫星三个轴向所需的磁偶极子： 

m = {仉 m j =8 M。／B ， (12) 

从而计算出磁控力矩 甜d： 

M 1=m 8． (13) 

其中 m是枯着卫星三个轴向的磁偶极子，8是卫星 

所处位置的地磁场强度，可以通过三轴磁强计测量 

给出．m元素中的最大值记为m ，卫星额定磁偶极 

子 m 与 m 的比值记为 ，则： 

： 』 e m， e m‘ ’ (1t4．) 、 l 
。 【1， m。／m ≥ 1， 

将通过(13)式得到的磁控力矩乘以该比值，就得到 

满足星体磁偶极子限制条件的磁控力矩．该磁控力 

矩在速率阻尼阶段直接施加在星体上，此时反作用 

飞轮不参与控制．当进人姿态调整阶段后，再进行后 

续的控制过程． 

从 中减去 1，我们可以得到剩余力矩矢量 

AM，这部分力矩必须由反作用飞轮提供． 

△ = 一 (15) 

根据反作用飞轮的安装方式 ，AM可以被分配 

到数个反作用飞轮当中： 

M =DAM． (16) 

其中 D为反作用飞轮分配矩阵，当选择三个正交的 

反作用飞轮时，D为正交单位阵．再根据反作用飞 

轮的饱和特性．给出最后的反作用飞轮控制力矩： 

r帆 ( ／m (1帆 1))，max(I帆 1)／ >1， 

l帆， ㈣(I 1)／ (1． 

(17) 

其中 z 为反作用飞轮的最大输出力矩． 

联合控制算法简单实用，显著减少了反作用飞 

轮的饱和现象，同时也避免了单独使用磁力矩器姿 

态收敛时间过长的弊端 ．实际上，采用反作用飞轮单 

独控制，使用磁力矩器对其进行卸载，就卫星本身来 

讲控制效果是等同的，但是这将增加整星的能量消 

耗，同时增加控制时间．该联合控制的思想同样可以 

应用在卫星其它控制阶段，如对日／对地大角度机动 

控制、对地或对日三轴稳定控制等． 

4 仿真初始条件及结果(The initial conditions 

and results of simulation) 

初始条件： 

(r0Ⅱ)=30(。)， =2．3(。)／s， 

0(pitch)=co(。)， =2．3(。)／s， 

",It(yaw)=30(。)， =2．3(。)／s． 

轨道参数： 

高度 h=600kin， 

倾角 i=97．7(。)． 

额定磁偶极子： 

me= 35Am2
． 

气动干扰力矩： 

[1．144，4．4，1．144]×10～Nm． 

剩磁干扰力矩： 

[7．2，7．2，7．2j×10-̈Nm． 

卫星惯量阵： 

rl8．73 0．108 0．0903 

，=l 0．108 20．77 0．092lk ． 
L0

．
090 0．092 23．63J 

飞轮转动惯量阵： 

『0-删 7 o 0 ] 
L =l 0 0．000637 0 lk ． 

1 0 0 0
．

000637J 

其它参数： 

K =diag{0．00265，0．00265，0．00365j， 

So=diag{0．0035，0．0035，0．0045}． 

飞轮初始角动量： 

【0．0，0．0，0．0JNms． 

光纤陀螺参数(在仿真中给出系统测量的误差)： 

稳定度：1．O(。)／b，线性度：100PPM； 

随机漂移：0．03(。)／h，安装误差：<0．5(。)． 

反作用飞轮参数： 

动量矩：INms，最大力矩：0．06Nm， 

静摩擦力矩：0．002Nm． 
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地磁场采用 3阶地磁场模型，高斯系数根据 

1995年DGRF模型确定． 

图l所示为初始姿态捕获控制过程中，星体姿 

态角速率变化过程；图2所示为星体姿态角变化过 

程；图3所示为速率阻尼后采用联合控制算法时磁 

匿至 
； 蒌 塑  一 茎兰兰兰兰塞  
5 
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图I 星体姿态角速牢变化过程 

Fig 1 The time process of attitude rates 
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图3 速率阻尼后采用联合控制算法时 

磁控力矩时间历程 

Fig．3 The time process ofmagnetm torque after rate 

damping when using combined control algorithm 
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图5 速率阻尼后采用反作用飞轮单独 

控制时磁控力矩时间历程 

Fig 5 Thetime process ofmagneic torques after rate 

damping when using reaction wheels only 

s 结论(Conclusions) 

1)在初始姿态捕获控制器设计中，采用了变结 

构控制设计理论，避免了线性化设计带来的问题，控 

制器具有较好的鲁棒性．从图 1和图2可看出：使用 

磁力矩器进行的速率阻尼过程 2500秒即可结束，姿 

态调整过程在 5800秒内提前完成．控制精度(指向 

精度：滚动、俯仰、偏航角 <0．1(。)；稳定度 (3 ) 

0．001(。)／s)满足系统设计要求； 

2)联合控制算法设计简单，可以由星载计算机 

控力矩时间历程；图 4为速率阻尼后采用联合控制 

算法时反作用轮转速时问历程；图5为速率阻尼后 

采用反作用轮单独控制时磁控力矩时间历程；图 6 

为速率阻尼后采用反作用轮单独控制时反作用轮转 

速时间历程， 

薹 一 薹三三三 
一  陋至耋兰三 
鐾三三 

⋯

0 2000 4000 6000 g000 10000 

,Cloys 

图 2 星件姿态角变化过程 

Fig．2 The time process ofattitude errors 

Fig 4 The time process of wheel s speed after rate 

damping when using combined control algorithm 
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图6 速率阻尼后采用反作用飞轮单独控制时 

反作用飞轮转速时间历程 
Fig．6 Th etime proc essofwheel’s speeds after rate 

damping when using reaction wheels only 

在轨实时计算 从图4和图6可看出：在姿态调整阶 

段和后续的对地定向三轴稳定控制过程中，使用联 

合控制算法时，反作用飞轮的转速最太达到[一600， 

一 130，一1450]r／min；如果单独使用反作用飞轮控 

制，反作用飞轮的转速将达到[一3(X30，一4200， 

一 3l0o]E／m血，而且还有继续增加的趋势，如果飞轮 

的饱和转速为 30(~／min，则磁力矩器必须参与卸 

载．由此可见，该联合控制算法充分利用了磁力矩器 

和反作用飞轮的特性，显著减少了反作用飞轮的饱 

枷如哪m 

一 一 - 一 一 
挥H 暴 鬈 

『_c莒 ．J／鞋 巨卜H捌浆 
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和现象，同时避免了单独使用磁力矩器姿态收敛时 

间过长的弊端． 
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