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采用滑块和 ＲＳＢ的太阳帆姿态控制
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摘　要：本文研究以滑块和滚转轴稳定条ＲＳＢ（ＲｏｌｌＳｔａｂｉｌｉｚｅｒＢａｒｓ）作为执行机构的太阳帆航天器的姿态控
制，分析了姿态控制机构的物理模型，利用欧拉方程建立了太阳帆的姿态动力学模型．针对此类模型，设计了
太阳帆航天器三轴姿态控制系统，通过数值仿真研究了三轴姿态控制的短期响应特性．最后以中科院空间中
心提出的ＳＰＯＲＴ（ＳｏｌａｒＰｏｌａｒＯｒｂｉｔＲａｄｉｏＴｅｌｅｓｃｏｐｅ）任务为背景，研究了在轨道转移过程中太阳帆的姿态控制
效果．仿真结果表明，基于滑块和滚转轴稳定条控制的太阳帆能够满足大角度快速的姿态机动要求，从而实
现任务要求的目标轨道．
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　　太阳帆航天器是指利用太阳光压力获取推动
力进行宇宙航行的飞行器．太阳帆航天器不需要
携带燃料，但在太阳光压作用下可以持续加速，最

终可达到传统航天器５～１０倍的速度，尤其适用
于深空探测．由于太阳帆自身的特点使得其姿态
控制方法有别于传统空间飞行器，其特点主要有：

干扰力矩大，相应的转动惯量也特别大，并且指向

精度要求高．由于以上特点，传统的主动姿态控制
方法如：喷气控制、反作用飞轮控制等很难满足太

阳帆的姿态控制要求，这就需要考虑特殊的适合

太阳帆姿态控制的方法．
目前国内外采取的太阳帆控制方案都是利用

太阳帆自身特点，由太阳光压力来产生沿某个轴

的力矩，进而实现三轴稳定控制［１－３］．按照控制原
理可分为两类：质心偏移法、帆面转动法．前者具
体有带有两轴万向节的控制杆，在帆面结构杆上

滑动的质量块等；后者有滚转轴稳定条、角帆等．
本文采用的是滑块控制结合滚转轴稳定条

ＲＳＢ（ＲｏｌｌＳｔａｂｉｌｉｚｅｒＢａｒｓ）的姿态控制技术．与目
前较为流行的采用控制杆的太阳帆姿态控制技术

相比，基于滑块和ＲＳＢ的方案保证了星体与帆的
相对位置固定，利于星地通讯；对于太阳帆的展开

过程没有特殊要求，保障了太阳帆姿态控制系统

的可靠性；而且结构简单，易于制造控制，成本低



廉，可靠性高，同时也能够满足太阳帆姿态大角度

快速机动的要求．图１即是以滑块和 ＲＳＢ作为姿
态执行机构的方形太阳帆．美国亚利桑那大学
ＢｏｎｇＷｉｅ等［４－５］做了相关的研究．
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图１　带有滑块和ＲＳＢ的太阳帆航天器

　　本文将首先建立太阳帆姿态动力学模型，然
后利用非线性ＰＩＤ控制算法设计姿态控制器，并
进行数值仿真和分析．最后结合空间中心提出的
太阳极轨射电成像仪计划（ＳｏｌａｒＰｏｌａｒＯｒｂｉｔＲａｄｉｏ
Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ，简称 ＳＰＯＲＴ），设计适用于该任务的太
阳帆三轴稳定姿态控制系统．

１　太阳帆航天器姿态动力学建模
１１　定义坐标系

以绕太阳运行的太阳帆航天器为例，推导其

姿态动力学方程的参考系设定为当地垂直－水平
坐标系（ＬＶＬＨ）ＯＸＹＺ，如图２所示．取航天器质
心为坐标系原点Ｏ，由Ｏ到日心的连线为ＯＺ轴，
在轨道平面内与ＯＺ轴垂直并指向前进方向的为
ＯＸ轴，ＯＹ轴和前两轴构成右旋正交系，显然 ＯＹ
轴与轨道平面垂直．
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图２　绕日飞行的太阳帆航天器参考坐标系 ＯＸＹＺ和体

坐标系ｏｘｙｚ

　　定义太阳帆体坐标系 ｏｘｙｚ，滚转轴（Ｒｏｌｌ）ｏｘ
沿帆面法线方向由帆的背光面（Ｅ、Ｆ处的暗色
面）指向帆的反射面（Ｃ处的亮色面），俯仰轴
（Ｐｉｔｃｈ）ｏｙ、偏航轴（Ｙａｗ）ｏｚ分别沿结构杆轴向，
满足右手定则，见图１中Ｃ处．设太阳帆在圆轨道
上飞行（为研究坐标系简便，暂不考虑帆的姿态

对轨道形状的影响），在Ａ处，ｏｘｙｚ与ＯＸＹＺ合，滚
转角、俯仰角θ、偏航角ψ均为０°，太阳帆处于零
照射模式，此时太阳光在帆面上不产生任何力矩，

所以一般在这种飞行模式下进行展开太阳帆的动

作．由该位置出发，在 Ｂ处，太阳帆绕俯仰轴负方
向转过了角，太阳光线与滚转轴夹角由９０°变
为α，太阳光开始在帆上产生控制力矩．从Ｂ到Ｄ，
太阳帆在光压控制力矩作用下，绕俯仰轴负方向

转过了９０°角，此时太阳光垂直照射帆面，太阳帆
处于全照射模式．从Ｄ到Ｅ，太阳帆绕偏航轴转过
了ψ角；从Ｅ到Ｆ，太阳帆绕滚转轴转过了角．

需要注意的是，在 Ａ处，太阳帆帆面的光照
为零，以太阳光压力为原动力的姿态控制机构失

效，所以从Ａ到Ｂ的过程中要借助其他姿态控制
机构提供的力矩，如小型喷气装置、反作用飞轮

等，直到太阳帆转过一定角度，帆上的太阳光压足

够大时，才进入本文讨论的姿态控制范围．
１２　姿态动力学建模

基于滑块和ＲＳＢ的太阳帆姿态控制原理是：
在太阳帆结构杆上运动的滑块用于控制太阳帆航

天器的俯仰和偏航通道，即产生绕ｏｙ轴和绕ｏｚ轴
的控制力矩Ｔｙ、Ｔｚ来分别调节姿态角和ψ．由于
俯仰、偏航和滚转３个通道是耦合的，则利用滑块
同时在俯仰通道和偏航通道上进行姿态调整时，

必然会引起滚转通道的耦合效应，即绕ｏｘ轴的转
动．此时为了控制滚转通道的姿态角，需要引入
沿太阳帆法线方向的控制力矩 Ｔｘ，ＲＳＢ的作用就
是通过控制帆面的倾斜角度来产生力矩Ｔｘ．
１２１　滑块控制

由滑块产生控制力矩的原理如图３，以在偏
航轴ｏｚ上运动的滑块为例．由于制造的误差，太
阳帆的质心 ｃ．ｍ．（ｃｅｎｔｅｒｏｆｍａｓｓ）并不与形
心———即压心 ｃ．ｐ．（ｃｅｎｔｅｒｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅ）重合，而
会有１个大小为ε的偏差，以质心Ｏ为原点，设压
心在质心的正方向上．太阳光压力对帆面的作用
效果可以等价于１个施加在ｃ．ｐ．上的力Ｆ，当结
构杆上没有滑块时，太阳光压将产生１个绕ｏｙ轴
负方向的干扰力矩Ｔｄｙ，即

Ｔｄｙ ＝－εＦ． （１）
　　当质量为ｍ的滑块在ｏｚ轴上运动时，太阳帆
的质心位置就发生了变化．以原质心位置 Ｏ点为
原点，设滑块的位移为ｚ（ｔ），则质心位置随时间变
化的关系式为

ｚｏ ＝
ｍ

Ｍ＋ｍｚ（ｔ）． （２）

式中 Ｍ为不包括滑块在内的太阳帆及星体总质
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量．此时太阳光压产生的力矩为
Ｔｙ ＝（ｚｏ－ε）Ｆ． （３）
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图３　以滑块作为执行机构控制俯仰轴姿态

　　将式（２）带入式（３）得

Ｔｙ ＝
Ｆｍ
Ｍ＋ｍｚ（ｔ）－εＦ． （４）

　　对照式（１），可知（４）式中的 Ｆｍｚ（ｔ）／（Ｍ＋
ｍ）项是起控制作用的力矩，该力矩的大小由滑块
的质量和滑块在ｏｚ轴上的位移决定．

同理，在ｏｙ轴上运动的滑块所产生的偏航轴
控制力矩Ｔｚ可表示为下式：

Ｔｚ＝－
Ｆｍｒ
Ｍ＋ｍｙ（ｔ）＋εＦ．

１２２　ＲＳＢ控制
ＲＳＢ是装在结构杆末端的可以绕结构杆轴转

动的机械装置，参见图１，杆末端的４个黑色装置
即为ＲＳＢ．它的工作原理如图４所示．ＲＳＢ在接
到转动指令Θｃ后，转过Θ角，从而带动帆面倾斜
了χ角，太阳光压力就会在倾斜了的帆面上产生
大小为Ｆ′的分力．在控制帆面的运动时，４个ＲＳＢ
同时转动，且转动的方向和角度均一致，因此４片
三角形帆倾斜角度始终能够保持一致，太阳光压

在４片帆上产生的分力恰为２对共面力偶．这２对
力偶共同产生了沿帆面法线方向的力矩 Ｔｘ，即滚
转轴控制力矩．
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图４　ＲＳＢ的工作原理

　　由于每片帆都是等腰直角三角形，Ｔｘ可由下
式得到

Ｔｘ ＝
８
３Ｆ′Ｌ． （５）

　　由图４可知，设太阳光垂直照射帆面，则有
Ｆ′＝Ｆ′Ｓｓｉｎχ＝Ｆ′ＳｌｓｉｎΘ／２Ｌ，又有Ｆ′Ｓ＝ＦＳ／４，代
入式（５）得

Ｔｘ ＝ｌＦＳｓｉｎΘ／３． （６）
其中ＦＳ为太阳帆受到的总光压，由下式得到：

ＦＳ ＝ηＰＡ（ｒ ／ｒ）
２．

式中：η称为太阳帆推进系数，对于理想的太阳
帆，ηｍａｘ＝２，通常取 η＝１８较符合实际情况；
ｐ＝４５６３×１０－６Ｎ／ｍ２为地球附近的光压系数；Ａ
是帆的有效反射面积；ｒ 为地球到太阳的距离；ｒ
为太阳帆航天器到太阳的距离．当太阳光线与帆
面法线夹角为α时，式（６）变为

Ｔｘ ＝ｌＦＳｃｏｓ
２αｓｉｎΘ／３． （７）

　　式（７）即为利用ＲＳＢ控制滚转轴转动的力矩
计算公式，可见力矩大小由ＲＳＢ杆的长度及转过
的角度决定．本质上该力矩是由太阳光压产生的，
所以其大小还和太阳光压及照射角有关．
１２３　太阳帆姿态动力学方程

基于滑块和 ＲＳＢ控制的太阳帆姿态动力学
方程可由下式表示：

Ｊｘωｘ－（Ｊｙ－Ｊｚ）ωｙωｚ＝Ｔｘ＋ｄｘ， （８）
Ｊｙωｙ－（Ｊｚ－Ｊｘ）ωｚωｘ ＝Ｔｙ＋ｄｙ， （９）
Ｊｚωｚ－（Ｊｘ－Ｊｙ）ωｘωｙ ＝Ｔｚ＋ｄｚ， （１０）

式中，Ｊｘ ＝Ｉｘ ＋ｍｒ（ｙ
２ ＋ｚ２），Ｊｙ ＝Ｉｙ ＋ｍｒｚ

２，

Ｊｚ＝Ｉｚ＋ｍｒｙ
２，（Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ）是帆体的主转动惯量．

ｍｒ为折合质量，可由下式得出：

ｍｒ＝
ｍ（Ｍ＋ｍ）
Ｍ＋２ｍ ．

　　当Ｍｍ时，ｍｒ≈ｍ．Ｔｘ、Ｔｙ、Ｔｚ分别是３个轴
的控制力矩，ｄｘ、ｄｙ、ｄｚ为干扰力矩．

将滑块和ＲＳＢ的力矩计算公式代入式（８）～
（１０）中，并假设滚转轴受到的太阳光压干扰力矩
为俯仰／偏航轴的５０％，得到了以地球为中心引
力体运行的太阳帆航天器的姿态动力学方

程［６－７］，即

Ｊｘ̈＋ｎ
２（Ｊｙ－Ｊｚ）（３＋ｃｏｓ

２ψ）－ｎ２（Ｊｙ－
　　　Ｊｚ）（ｃｏｓψｓｉｎψ）θ－ｎ（Ｊｘ－Ｊｙ＋

　　　Ｊｚ）（ｃｏｓψ）ψ＝
ｌ
３ＦｓｉｎΘ－０５εＦ，（１１）

Ｊｙ̈θ＋ｎ
２（Ｊｘ－Ｊｚ）（３＋ｓｉｎ

２ψ）θ－ｎ２（Ｊｘ－
　　　Ｊｚ）（ｃｏｓψｓｉｎψ）－ｎ（Ｊｘ－Ｊｙ－

　　　Ｊｚ）（ｓｉｎψ）ψ＝
Ｆｍｒ
Ｍ＋ｍｚ－εＦ， （１２）

Ｊｚ̈ψ＋ｎ
２（Ｊｙ－Ｊｘ）ｓｉｎψｃｏｓψ＋ｎ（Ｊｘ－Ｊｙ＋

　　　Ｊｚ）（ｃｏｓψ）＋ｎ（Ｊｘ－Ｊｙ－

　　　Ｊｚ）（ｓｉｎψ）θ＝εＦ－
Ｆｍｒ
Ｍ＋ｍｙ． （１３）
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当太阳帆航天器以太阳为中心引力体飞行

时，如中科院空间中心提出的 ＳＰＯＲＴ任务（Ｓｏｌａｒ
ＰｏｌａｒＯｒｂｉｔＲａｄｉｏＴｅｌｅｓｃｏｐｅ）、美国 ＮＡＳＡ／ＪＰＬ提
出的ＳＰＩ任务（ＳｏｌａｒＰｏｌａｒＩｍａｇｅｒＭｉｓｓｉｏｎ）等，其
轨道高度至少在０５ＡＵ之上，此时可以不考虑
重力梯度力矩的干扰，由质心形心差引起的太阳

光压干扰力矩是主要干扰项．

２　太阳帆航天器姿态控制器设计
太阳帆航天器的姿态控制多是机动控制，通

常要求太阳帆姿态在短时间内机动较大角度，本

文采用的姿态控制算法是适合大角度快速机动的

非线性 ＰＩＤ控制法［８］．相比较经典 ＰＩＤ控制，非
线性ＰＩＤ控制更加适合处理非线性系统问题，而
且选取参数的方法也比较简单．
２１　滚转轴（ｘ轴）的控制器设计

滚转轴的姿态动力学方程可由式（１１）简化为

Ｊｘ
¨
＋３ｎ２（Ｊｙ－Ｊｚ）＝

ｌ
３ＦｓｉｎΘ－０．５εＦ．

（１４）
ＲＳＢ的运动学方程如下：

ＴΘ
·

＋Θ ＝Θｃ，　　｜Θｃ（ｔ）｜≤Θｍａｘ．
式中：Ｔ为时间参数，Θｃ为 ＲＳＢ的控制指令，由
下式得到

Θｃ ＝ａｒｃｓｉｎ
３Ｔｘ（ｃ）[ ]Ｆｌ

．

　　分析式（１４），单独控制ｘ轴时，为了使控制简
单，可以让 ｙ、ｚ轴上的滑块保持在合适位置以使
Ｊｙ ＝Ｊｚ．此时ｘ轴的控制模型可以更简化为

Ｊｘ
¨
＝０．５εＦ＋Ｔｘ．

　　滚转轴姿态控制力矩指令Ｔｘ（ｃ）由非线性ＰＩＤ
控制算法设计为如下形式：

Ｔｘ（ｃ） ＝－ｓａｔＴｘｍａｘ
｛ＫｐｓａｔＬ［（－ｃ）＋

１
τ∫（－

ｃ）］＋Ｋｄ
·

｝． （１５）
令ｅ＝－ｃ，Ｋｐ、Ｋｄ分别是姿态角和姿态角

速度的增益参数，τ是积分环节参数，饱和函数
ｓａｔ
Ｌ
（ｅ）定义如下：

　　　　　ｓａｔ
Ｌ
（ｅ）＝

Ｌ，　　ｅ≥Ｌ；
ｅ，　 ｜ｅ｜＜Ｌ；
－Ｌ，　ｅ≤

{
－Ｌ．

即，

ｓａｔ
Ｌ
（ｅ）＝ｓｇｎ（ｅ）ｍｉｎ｛｜ｅ｜，Ｌ｝．

阈值Ｌ由下式选取：

Ｌ＝
Ｋｄ
ＫＰ

·

ｍａｘ．

绕ｘ轴旋转的角速度最大值 ｍａｘ可定义为下式：

ｍａｘ＝ｍｉｎ｛ ２槡ａ｜ｅ｜，ωｍａｘ｝．
式中，ωｍａｘ是设计允许的最大角速度，ａ为最大角
加速度，且

ａ＝Ｔｍａｘ／Ｊｘ．
滚转轴姿态控制器式（１５）中参数设计方法为

τ≈１０／（ζωｎ），
Ｋｐ ＝ω

２
ｎ＋２ζωｎ／τ，

Ｋｄ ＝２ζωｎ＋１／τ．
　　可见实际需要设计的参数只有控制器阻尼 ζ
和ｘ轴预期转速ωｎ，式（１５）中的各参数就能确定
下来，从而得到滚转轴的控制力矩指令Ｔｘ（ｃ）．
２２　俯仰轴（ｙ轴）的控制器设计

由式（１２）简化后的ｙ轴姿态动力学方程为

Ｊｙθ
¨
＋３ｎ２（Ｊｘ－Ｊｚ）θ＝

Ｆｍｒ
Ｍ＋ｍｚ－εＦ．（１６）

　　滑块的稳定位置ｚｓｓ由下式得到

ｚｓｓ＝
Ｍ＋ｍ
ｍｒ
ε．

滑块的运动学方程如下

Ｔｚ＋ｚ＝ｚｃ，　｜ｚｃ（ｔ）｜≤ｚｍａｘ．
式中：Ｔ为时间参数，ｚｃ为滑块的控制指令，它由
控制力矩指令Ｔｙ（ｃ）决定，

ｚｃ＝
Ｍ＋ｍ
Ｆｍｒ

Ｔｙ（ｃ）．

滑块运动的最大速度 ｚｍａｘ为
ｚｍａｘ＝ｚｍａｘ／Ｔ．

ｙ轴姿态控制力矩指令Ｔｙ（ｃ）设计为如下形式：
Ｔｙ（ｃ）＝－ｓａｔＴｙｍａｘ

｛ＫｐｓａｔＬ［（θ－θｃ）＋

　　　　 １
τ∫（θ－θｃ）］＋Ｋｄθ

·

｝．

式中各参数物理意义及选择方法同ｘ轴．
２３　偏航轴（ｚ轴）的控制器设计

偏航轴的控制器设计与俯仰轴相似，其控制

力矩由在 ｏｙ轴上运动的滑块产生．由式（１３）简
化后的ｚ轴姿态动力学方程为

　Ｊｚψ
¨
＋１２ｎ

２（Ｊｙ－Ｊｘ）ｓｉｎ２ψ＝εＦ－
Ｆｍｒ
Ｍ＋ｍｙ．

（１７）
ｚ轴姿态控制力矩指令Ｔｚ（ｃ）设计为

　Ｔｚ（ｃ） ＝ｓａｔＴｚｍａｘ
｛ＫｐｓａｔＬ［（ψ－ψｃ）＋

１
τ∫（ψ－

　　　　ψｃ）］＋Ｋｄψ
·

｝．
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　　相应的滑块位置指令ｙｃ由下式得到：

ｙｃ＝
Ｍ＋ｍ
Ｆｍｒ

Ｔｚ（ｃ）．

３　数值仿真和分析
采用按上述方法设计的太阳帆非线性ＰＩＤ姿

态控制器，针对式（１４）、（１６）、（１７）表述的简化后
的非线性姿态动力学模型，进行数值仿真．表１是
阿连特技术系统（ＡＴＫ）公司研制的太阳帆的结
构参数［５］，１６０ｍ级的太阳帆适合绕日飞行任务，
如ＳＰＯＲＴ计划、ＳＰＩ任务等．

表１　１６０ｍ级的方形太阳帆结构参数表

太阳帆

项目

太阳帆

边长／ｍ

帆的有效

反射面积

Ａ／ｍ２

垂直照射帆
面时的太阳
光压力ＦＳ
（１ＡＵ处）／Ｎ

结构杆

长度／ｍ

滑块位移

ｚｍａｘ（ｙｍａｘ）／ｍ
结构杆

直径／ｍ

ＲＳＢ杆长

ｌ／ｍ

质心形心差

ε／ｍ

帆面密度／

（ｇ·ｍ－２）

帆的质量／

ｋｇ

参数值 １６０ １９２００ ０．１６ １１３ ±１００ ０．６ ３．４ ０．４ ２．６２ ６７

太阳帆

项目

４根结构

杆质量／ｋｇ

４个ＲＳＢ

装置质量／

ｋｇ

航天器质量

（不含载荷）／

ｋｇ

有效载荷／

ｋｇ

帆及星体总

质量Ｍ（不含

滑块）／ｋｇ

单个滑块

质量ｍ

（共２个）／ｋｇ

滚转轴主

惯量Ｉｘ／

（ｋｇ·ｍ２）

俯仰轴

主惯量Ｉｙ／

（ｋｇ·ｍ２）

偏航轴主

惯量Ｉｚ／

（ｋｇ·ｍ２）

参数值 ６０ １３ ２５０ ５０ ４４０ ５ ６４２８７６ ３２１４９０ ３２１４９０

３１　太阳帆航天器参考输入短期响应测试
设太阳帆初始姿态角为（０°，－９０°，０°），即太

阳帆处于全照射模式下（图２的Ｄ处），轨道半径
为１ＡＵ．在短期响应测试中，使用斜坡信号作为
参考输入分别对 ３个轴的姿态控制系统进行测
试．系统响应过程如图５所示．输入始于３ｈ，由三
轴姿态角的响应来看，过渡过程时间在８ｈ左右．

在０时刻，执行机构 ＲＳＢ、滑块均处于零位，控制
力矩为零，３个轴在干扰力矩作用下发生转动，偏
离了初始位置．此时姿态控制系统开始工作，在控
制指令作用下，ＲＳＢ和滑块向期望位置运动，从而
产生控制力矩，控制３个轴稳定到初始姿态角．滚
转轴的干扰力矩大小只有俯仰／偏航轴的一半，因
此滚转角偏离初始角的幅度最小．
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图５　三轴参考输入皆为斜坡信号时的系统响应
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　　在斜坡信号开始作用后，三轴的姿态角迅速
跟踪参考输入至稳定值．整个过程中，ＲＳＢ转角峰
值只有 －２７３°，距离极限位置 ±４５°有较大的裕
度，角响应的超调得到显著改善．俯仰／偏航轴
上的滑块位移变化平缓，峰值显著减小．３个轴的
控制力矩峰值分别为 －００５５６、－００８０９、
００８３７Ｎ·ｍ．仿真结果表明，在太阳帆姿态控制
中，如果始终保持参考输入为震荡较小的信号，则

系统响应将会非常平缓．
３２　ＳＰＯＲＴ任务中轨道转移段的太阳帆姿态

控制

ＳＰＯＲＴ计划要求探测器脱离黄道面进入太
阳极轨，从黄道面的上方（或下方）居高临下地遥

感观测日冕物质抛射（ＣＭＥ）的传播和演化，并对
其进行成像．探测器运行轨道为太阳极轨轨道，近
日点ｒｐ＝０５ＡＵ，远日点ｒａ＝１５ＡＵ，轨道倾角
ｉ＝９０°，近心点角距 ω＝２７０°（远日点设在太阳
北极附近）．
　　利用太阳帆推进技术实现 ＳＰＯＲＴ任务要求
的目标轨道的完整飞行轨迹如图６所示，从脱离
地球影响球（展开太阳帆时）到实现任务目标轨

道，共耗时７１ａ．实际达到的目标轨道（图中粗实
线）描述如下：半长轴 ａ＝１０００２ＡＵ，偏心率
ｅ＝０４８０６２，近心点 ｒｐ ＝０５１９５ＡＵ，远心点
ｒａ＝１４８１０ＡＵ．轨道倾角 ｉ＝８９９６８°，升交点
黄经２４０１４°，近心点角距ω＝２７１１７°［９］．
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图６　利用太阳帆实现ＳＰＯＲＴ任务目标轨道仿真

　　在整个飞行过程中，太阳帆航天器的轨道转
移大致可分为 ３个阶段：１）内螺旋轨道转移阶
段；２）轨道倾角抬升阶段；３）轨道椭化及近心点
角距调整阶段．相应的姿态调整规律以太阳帆控
制角α、δ的形式表示为

α＝ｔａｎ－１（１／槡２），δ＝－π／２．

α＝ｔａｎ－１（１／槡２），δ＝（π／２）｛１－ｓｉｇｎ［ｃｏｓ（ｆ＋ω）］｝．

α＝ｔａｎ－１（１／槡２），δ＝（π／４）［１＋ｓｉｇｎ（ｃｏｓｆ）］．
　　ＢｏｎｇＷｉｅ［４］给出了α、δ与姿态四元素的转换
关系，本文以轨道倾角抬升阶段（该阶段姿态调

整频繁且姿态变化幅度最大）的姿态调整为例，

对处于轨道转移阶段的太阳帆姿态控制进行仿真

试验．仿真结果见图７，为保证姿态控制过程不出
现较大震荡，δ的输入为斜坡信号，信号斜坡斜率

为ａｔａｎ（－３６０）．α的输入保持 ｔａｎ－１（１／槡２），即
３５２６°．
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图７　太阳帆轨道倾角抬升阶段的姿态调整仿真

　　从图７可看出，太阳帆控制角 α、δ能非常好
地跟踪输入信号，在较短时间内实现了姿态的大

幅度调整，轨道倾角抬升速率为 ０００３３（°）／ｄ

（整个轨道抬升阶段平均速率为 ００５１（°）／ｄ）．
ＲＳＢ转角峰值和滑块位移峰值都距离极限位置有
较大裕度．仿真结果表明，该姿态控制系统能够满
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足太阳帆轨道倾角抬升段的姿态调整要求．

４　结　论
通过本文的研究表明，基于滑块和 ＲＳＢ控制

的太阳帆航天器三轴姿态控制技术，能够满足太阳

帆航天器姿态在短时间内调整较大角度的要求，从

而实现相应的轨道转移；由滑块移动和 ＲＳＢ转动
产生的控制力矩较小，实现了姿态的精确控制．文
中采用的非线性ＰＩＤ控制算法简单有效，据此设计
的控制器能够完成太阳帆姿态控制的任务．

与带有控制杆的方案相比较，基于滑块和

ＲＳＢ控制的太阳帆航天器三轴姿态控制技术具有
更大的实际应用价值，在未来的太阳帆航天器研

究中将有广阔的应用前景．
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５　结　论
１）采用启发式策略对粒子群迭代过程产生

的不可行解进行调节，使算法在可行解空间范围

内搜索．调节利用了贪心思想，使其有利于提高武
器对目标打击的有效性．
２）对粒子群算法中的速度和位置进行了重

新定义，使粒子群算法这一主要用于连续函数优

化的算法可以解决武器－目标分配问题这样的约
束组合优化问题，明显提高了问题求解的速度和

精度，拓展了粒子群优化算法在离散空间的应用．
３）提出的算法能快速给出武器 －目标分配

问题的最优或近优分配方案，为解决这一 ＮＰ难
点问题提出了新的解决途径．
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