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具有大型天线的卫星姿态大角度机动解耦控制

葛升民，王　磊，甘克力
（哈尔滨工业大学 控制科学与工程系，１５０００１哈尔滨）

摘　要：为了解决卫星－天线系统的耦合动力学问题，利用一种三自由度驱动与测量机构连接天线臂与卫星平台并控
制天线指向．通过该机构在卫星姿态控制系统中引入前馈控制来补偿反作用力矩，从而实现卫星平台与天线之间的解耦
控制．在卫星姿态大角度机动条件下建立带有解耦机构的卫星－天线系统动力学模型．以该模型为基础设计姿态大角度
机动的控制方案并进行仿真验证．仿真结果表明解耦控制方法将卫星姿态稳定度提高了两个数量级．解耦控制方法能大
幅增加天线振动的阻尼，有效提高卫星稳定度．
关键词：可展开天线；大角度机动；解耦控制；卫星姿态控制
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　　某些卫星采用可展开空间天线［１］，这种结构

的大型天线具有重量轻、尺寸大、柔性大和固有模

态频率低且十分密集的特点，使得大型天线的动

力学分析与控制成为一个挑战性课题．特别是天
线与卫星平台姿态控制系统之间的动力学耦合大

大降低了卫星姿态控制的性能［２－４］．国内外研究
人员对具有可展开天线卫星平台的动力学与控制

方法进行了大量研究，在发展有关理论的同时提

出很多工程性方法．其中，文献［５］的作者根据卫

星所要完成的通讯任务设计并优化了控制器，通

过在系统模型参数摄动情况下的控制系统分析证

明了对于大型通讯卫星来说，应进行飞行验证试

验和在轨系统辨识来降低任务风险、提高系统性

能．文献［６］中设计通讯卫星ＥＴＳ－ＶＩＩＩ的控制系
统时同时采用了增益控制与相位控制，但是需要

对天线模态频率进行较准确的测量．文献［７］为
了解决实际测量天线模态的问题，提出了通过部

件模态测试结果来预测整个结构的振型频率的方

法．文献［８］对可展天线臂与卫星间耦合振动特
性进行了研究，得出了一些比较有意义的结论．文
献［９－１０］的作者将压电材料用于天线的结构控



制，论文［１１］研究了考虑失谐的弱耦合星载天线
结构的动力学特性及振动控制问题．文献［１２］给
出了Ｈ∞ 控制器在挠性航天器控制中的成功应
用．在众多研究成果中，注意到文献［１３］中提出
了一种六自由度可控机构作为天线与航天飞机的

机械接口．该机构可以显著提高航天飞机在空间
运行过程中的稳定性与安全性，有利于天线的平

稳展开、提高阻尼，该机构可以解决天线与航天飞

机之间的动力学耦合问题．文中作者对其工程意
义给予极高评价，但之后发表的文献中对此机构

均无详细论述，而且该机构需要直径为１ｍ的球
体空间作为天线臂末端在航天飞机中自由运行的

空间，加之机构本身所占据的空间，因此并不适合

直接应用在卫星平台之上．如图１所示，本文针对
一个大容量通信卫星，在天线臂与卫星平台连接

处增加一个三自由度驱动与测量机构，用以实现

柔性天线与卫星平台的解耦控制，之后描述中将

该机构称为解耦机构．

图１　具有解耦机构的通信卫星概念模型

　　解耦机构包含基座、中环、内基座、驱动电机和
角度传感器．基座与卫星平台固连，中环与基座之
间、内基座与中环之间通过轴承连接，内基座通过

轴承与天线臂连接．虽然可展开天线的体积很大，
但是质量一般均较轻，与卫星平台的质量相比是比

较小的，因此可以通过机械结构优化，使解耦机构

三轴转动中心接近位于卫星－天线系统的质心处．
借助解耦机构进行天线指向或模态控制，并将控制

力矩指令前馈至卫星平台姿态控制系统，在有控制

力矩输出情况下可以保证整星旋转中心不变、不会

引入惯性力，实现天线转动和卫星平台姿态控制互

不影响，完成天线和卫星平台之间的解耦控制．
解耦控制的关键问题为带有解耦机构的动力

学模型的建立和由天线指向控制与卫星平台姿态

控制构成的复合控制系统控制律的确定．本文首
先建立卫星姿态大角度机动的动力学模型，在此

基础上研究解耦控制方法，并进行仿真验证．

１　动力学分析
在实际工程设计过程中，一般选用混合坐标

来描述带挠性附件卫星的运动．刚体的运动用通
常描述刚体姿态的坐标，例如用欧拉角、四元数等

来描述，而挠性附件的运动则用离散的模态坐标

来描述，截去高阶模态后，建立既能足够准确地描

述卫星的运动，又便于卫星控制系统分析和设计

的动力学模型．由于在小角度情况下常用的欧拉
角姿态方程在大角度机动时会出现奇异问题，因

此在进行姿态偏差较大或大角度机动的姿态控制

系统设计时，往往采用四元数表示的运动学方程．
１１　运动学关系

定义１　假设ｅｘ，ｅｙ，ｅｚ，Φ分别为欧拉定理中
的欧拉轴 ／角姿态参数，则将珘ｑ＝ｑ１ｉ＋ｑ２ｊ＋ｑ３ｋ＋
ｑ４ ＝ｑ^＋ｑ４称为四元数，其中：ｑ１ ＝ｅｘｓｉｎ（Φ／２），
ｑ２ ＝ｅｙｓｉｎ（Φ／２），ｑ３＝ｅｚｓｉｎ（Φ／２），ｑ４＝ｃｏｓ（Φ／２），
ｉ，ｊ，ｋ为超虚数．

假设卫星本体坐标系以ｚ－ｘ－ｙ转序旋转，
对应的欧拉角为η＝［φ　 θ　 ψ］Ｔ，则

ｑ１ ＝ｃｏｓ
ψ
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ψ
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φ
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θ
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ψ
２ｃｏｓ

φ
２ｃｏｓ

θ
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ｑ４ ＝ｃｏｓ
ψ
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φ
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ψ
２ｓｉｎ
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２
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　　为达到较高的指向精确度，天线反射面结构
应具有较高基频，其刚性较支撑臂大１～２个数量
级［１４］．因此根据图１所示的概念模型（暂不讨论
太阳帆板的挠性影响，仅考虑天线 －卫星系统）
将系统简化如下：将卫星平台视为相对于轨道坐

标系作三维姿态运动的刚体Ｍ０，天线支撑臂简化
为柔性体 Ｌ，天线反射面简化为集中质量 Ｍ１．
卫星 －天线系统的系统简化为由一个中心刚体、
一个柔性梁和一个集中质量所组成的刚 －柔耦
合多体系统，简化模型如图２所示．
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图２　卫星－天线系统简化模型

　　非解耦控制方案中卫星本体坐标系 Ｏ－ｘｙｚ
与挠性附件坐标系Ｏ－ｘＡｙＡｚＡ重合，Ｏ为天线未变
形时的系统质心．假设ω为本体坐标系相对于惯
性坐标系的角速度，其在Ｏ－ｘｙｚ中的分量可表示
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为［ωＢｘ　ωＢｙ　ωＢｚ］
Ｔ，则由欧拉角基本运动学方

程可得卫星本体姿态四元数的导数和卫星角速度

的关系式为

珘ｑ· ＝

ｑ１
ｑ２
ｑ３
ｑ













４

＝１２

　ｑ４ －ｑ３ 　ｑ２
　ｑ３ 　ｑ４ －ｑ１
－ｑ２ 　ｑ１ 　ｑ４
－ｑ１ －ｑ２ －ｑ













３

ωＢｘ
ωＢｙ
ω











Ｂｚ

．

　　在解耦控制方案中，卫星本体坐标系Ｏ－ｘｙｚ
固连于卫星平台之上，而附件坐标系 Ｏ－ｘＡｙＡｚＡ
则固连于天线臂末端．假设ωＡ为天线相对于惯性
坐标系的角速度，其在附件坐标系中的分量可表

示为［ωＡｘ　ωＡｙ　ωＡｚ］
Ｔ，假设 α＝［α１α２α３］

Ｔ为

天线臂末端相对于本体坐标系的转角，则用四元

数表示的由附件坐标系至本体坐标系的姿态矩阵

（以ｚ－ｘ－ｙ转序旋转）Ａ（珘ｑα）为
Ｅ１ Ｅ２ Ｅ３
Ｅ４ Ｅ５ Ｅ６
Ｅ７ Ｅ８ Ｅ










９

．

式中：

Ｅ１ ＝ｑ
２
α１－ｑ

２
α２－ｑ

２
α３＋ｑ

２
α４，

Ｅ２ ＝２（ｑα１ｑα２＋ｑα３ｑα４），
Ｅ３ ＝２（ｑα１ｑα３－ｑα２ｑα４），
Ｅ４ ＝２（ｑα１ｑα２－ｑα３ｑα４），
Ｅ５ ＝－ｑ

２
α１＋ｑ

２
α２－ｑ

２
α３＋ｑ

２
α４，

Ｅ６ ＝２（ｑα２ｑα３＋ｑα１ｑα４），
Ｅ７ ＝２（ｑα１ｑα３＋ｑα２ｑα４），
Ｅ８ ＝２（ｑα２ｑα３－ｑα１ｑα４），
Ｅ９ ＝－ｑ

２
α１－ｑ

２
α２＋ｑ

２
α３＋ｑ

２
α４．

其中，珘ｑα ＝ｑα１ｉ＋ｑα２ｊ＋ｑα３ｋ＋ｑα４为根据α得到的
由附件坐标系至本体坐标系的欧拉四元数．由天
线相对本体坐标系的转速 α＝［α１ α２ α３］

Ｔ可

知，天线相对于惯性空间的转动角速度ωΑ ＝α＋
Ａα（珘ｑα）ω．

假设β＝［β１β２β３］
Ｔ为天线相对于惯性坐标

系的转角，对应的四元数为 珘ｑβ，则采用四元数方
式表示的α，β和η的关系为
ｑβ１
ｑβ２
ｑβ３
ｑβ













４

＝

　ｑα４ 　ｑα３ －ｑα２ 　ｑα１
－ｑα３ 　ｑα４ 　ｑα１ 　ｑα２
　ｑα２ －ｑα１ 　ｑα４ 　ｑα３
－ｑα１ －ｑα２ －ｑα３ －ｑα













４

ｑ１
ｑ２
ｑ３
ｑ













４

．

１２　动力学关系
在图２中，ｍｉ为挠性体中任意质量元，ｍｉ′为变

形后质量元的位置，ｕｉ为变形后质量元的位移，ｒｉ与
ｗｉ分别对应变形前后质量元的矢径．动力学分析过

程中做以下假设：天线臂与星体连接点在卫星 －天
线系统质心处，假定天线变形很小，变形后产生的位

移为一阶小量．由于平动耦合对卫星 －天线系统耦
合动力学的影响较转动耦合小很多，这里忽略平动

耦合对动力学分析的影响．由于卫星通过解耦机构
与天线臂连接，增加了一个控制点，因此这里采取分

别对卫星平台和天线进行动力学分析的方式．
首先对卫星平台进行动力学分析，依据一般

工程经验，卫星平台按刚体进行分析即可．设 ＨＣ
和ＴＳＡＴ分别为卫星平台相对于Ｏ点的角动量和外
力矩，ＴＡＮＴ为解耦机构对卫星平台施加的反作用
力矩，Ｉ０为卫星平台在 Ｏ－ｘｙｚ中的转动惯量矩
阵，则根据动量矩定理可知，

ｄ
ｄｔＨＣ ＝ＴＳＡＴ－ＴＡＮＴ．

　　记ＨＣ在Ｏ－ｘｙｚ中的相对微商为 ＨＣ，则有
ＨＣ＋ω×ＨＣ ＝ＴＳＡＴ－ＴＡＮＴ．

　　设任意矢量ｒ的叉乘矩阵为珓ｒ，则卫星平台动
力学方程为

Ι０ω＋珟ωΙ０ω＝ＴＳＡＴ－ＴＡＮＴ．
　　假设ＨＡ为天线相对于 Ｏ点的角动量，Ｉ１为
天线在Ｏ－ｘｙｚ中的转动惯量矩阵，则

　ＴＡＮＴ
ｄＨＡ
ｄｔ ＝

ｄ
ｄｔ∑ｉ ｍｉｗｉ×

ｄｗｉ
ｄ{ }ｔ ＝

　　　　 ｄ
ｄｔ｛∑ｉ ｍｉ（ｒｉ＋ｕｉ）×［ｕｉ＋ωＡ×

　　　　（ｒｉ＋ｕｉ）］｝，

ＴＡＮＴ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
（ｍｉ珓ｒｉ̈ｕｉ－ｍｉ珟ωＡ珓ｒｉｕｉ）＋Ｉ１ωＡ＋珟ωＡＩ１ωＡ．

　　假设天线已用有限元分析法求得相对于挠性
附件坐标系的振型，为

Φｉ＝［φ１（ｒｉ）　φ２（ｒｉ）　…　φＮ（ｒｉ）］．
其中ｉ＝１，２，…，ｎ．

每阶振型的频率为ω１，ω２，…，ωＮ．其中，ｎ为
天线支撑臂有限元分析的节点数，Ｎ为振型的截断
数．第ｎ个节点即为集中质量Ｍ１．则ｕｉ可表示为

ｕｉ＝Φｉｑ（ｔ）．
其中ｑ（ｔ）＝［ｑ１（ｔ）　ｑ２（ｔ）　…　ｑＮ（ｔ）］

Ｔ为天

线模态坐标，则

　ＴＡＮＴ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｍｉ珓ｒｉΦｉ̈ｑ－珟ωＡ∑

ｎ

ｉ＝１
ｍｉ珓ｒｉΦｉｑ＋Ｉ１ωＡ＋

　　　　　珟ωＡＩ１ωＡ．

令Ｂｒｏｔ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｍｉ珓ｒｉΦｉ，则

ＴＡＮＴ ＝Ｂｒｏｔ̈ｑ－珟ωＡＢｒｏｔｑ＋Ｉ１ωＡ＋珟ωＡＩ１ωＡ．
星载天线的动能为Ｔ＝Ｔ１＋Ｔ２，其中，Ｔ１为天

线支撑臂动能，Ｔ２为集中质量Ｍ１的动能．由动能

·１３·第７期 葛升民，等：具有大型天线的卫星姿态大角度机动解耦控制



定理可知，天线支撑臂的动能为

Ｔ１ ＝
１
２∑
ｎ－１

ｉ＝１
ｍｉ
ｄｗｉ
ｄ[ ]ｔ

Ｔ

·
ｄｗｉ
ｄｔ．

　　忽略一阶小量可得

Ｔ１＝∑
ｎ－１

ｉ＝１
ｍｉ
１
２ｑ
ＴΦＴｉΦｉｑ＋（珓ｒｉΦｉｑ）

ＴωＡ＋
１
２ω

Ｔ
Ａ珓ｒｉ珓ｒ

Ｔ
ｉω[ ]Ａ ．

　　集中质量Ｍ１的动能为

　Ｔ２ ＝
１
２Ｍ１

ｄｗｎ
ｄ[ ]ｔ

Ｔ

·
ｄｗｎ
ｄｔ＝Ｍ１［

１
２ｑ

ＴΦＴｎΦｎｑ＋

（珓ｒｎΦｎｑ）
ＴωＡ＋

１
２ω

Ｔ
Ａ珓ｒｎ珓ｒ

Ｔ
ｎωＡ］．

因为Φｉ为归一化振型，所以

Ｔ＝Ｔ１＋Ｔ２＝
１
２ｑ
Ｔｑ＋ｑＴＢＴｒｏｔωＡ＋∑

ｎ

ｉ＝１

１
２ｍｉω

Ｔ
Ａ珓ｒｉ珓ｒ
Ｔ
ｉω( )Ａ ．

天线支撑臂的应变势能为

Ｕ＝１２ｑ
ＴΛ２ｑ．

其中，Λ２ ＝ｄｉａｇ［ω２１，ω
２
２，…，ω

２
Ｎ］．

天线的拉格朗日函数为Ｌ＝Ｔ－Ｕ，由变分方程
Ｌ
ｑ
－ｄｄｔ

Ｌ
ｑ
＝０

可得天线的运动方程为

ｑ̈＋Λ２ｑ＋ＢＴｒｏｔωＡ ＝０．
　　考虑到挠性附件的结构阻尼ζ，则

ｑ̈＋２ζΛｑ＋Λ２ｑ＋ＢＴｒｏｔωＡ ＝０．
　　综上所述，解耦控制方案中卫星 －天线多体
系统动力学方程为

Ι０ω＋珟ωＩ０ω＝ＴＳＡＴ－ＴＡＮＴ，

Ｂｒｏｔ̈ｑ－珟ωＡＢｒｏｔｑ＋Ｉ１ωＡ＋珟ωＡＩ１ωＡ ＝ＴＡＮＴ，

ｑ̈＋２ζΛｑ＋Λ２ｑ＋ＢＴｒｏｔωＡ ＝０
{

．

（１）

２　控制律设计与仿真分析
本节基于误差四元数设计大角度姿态机动复

合控制方案，如图３所示．
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图３　卫星－天线多体系统控制示意图

　　假设目标四元数用下角标 Ｏ表示，误差四元
数用下角标ｅ表示．大角度范围内，由于解耦控制
中天线指向控制回路控制系统设计方案十分灵活，

可以采用与卫星平台分开机动策略，也可以采取跟

踪卫星平台转动角度方式．无论采取何种方案，其
目的十分明确，即不能激发天线的振动，因此需要

增大天线控制系统阻尼、降低控制系统带宽来抑制

天线振动．在解耦控制回路中，令天线臂相对转角
四元数珘ｑα的控制指令为０，即采用支撑臂转角β跟
踪姿态角η的控制策略，从而使天线臂相对转角α
始终保持为０．卫星平台姿态控制系统引入误差四
元数和卫星平台角速度作为闭环控制信号，带宽设

计为００１Ｈｚ，选择星敏感器和陀螺作为姿态角与
角速率测量传感器．天线指向控制回路选择同样的
控制策略，将控制系统带宽设计为０００１Ｈｚ，解耦
机构选用光电编码器作为相对转角与角速度测量

传感器．此外，由于解耦机构可以通过相对转动角
度测量值计算所需要的天线控制力矩 ＴＡＮＴ，从而
在卫星平台控制系统中加入前馈控制指令，在对天

线控制的同时利用卫星平台的动量轮进行姿态稳

定控制，来抵消解耦机构的反作用力矩，从而高精

度完成解耦与控制两项工作．
综上所述，卫星平台控制力矩ＴＣ和天线控制

力矩ＴＡＮＴ可以按下述控制律进行设计：
ＴＣ ＝Ｋ１ｑ^ｅ＋Ｋ２ω，

ＴＡＮＴ ＝Ｋα１ｑ^αｅ＋Ｋα２α
{ ．

　　依据以上设计方法进行仿真验证，仿真过程中
假设卫星本体相对于系统质心的外力矩ＴＳＡＴ中仅
包含有飞轮控制力矩ＴＣ．为了说明解耦控制方法
对卫星姿态控制性能的改进，本节通过对比方式仿

真验证解耦控制的有效性．根据式（１）可推导出，
非解耦控制方案中卫星动力学方程为
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（Ι０＋Ｉ１）ω＋珟ω（Ι０＋Ｉ１）ω＋Ｂｒｏｔ̈ｑ－珟ωＢｒｏｔｑ＝ＴＳＡＴ，

ｑ̈＋２ζΛｑ＋Λ２ｑ＋ＢＴｒｏｔω＝０
{ ．
其中，ＴＳＡＴ ＝Ｋ１ｑ^ｅ＋Ｋ２ω．

仿真过程中系统参数取为：卫星本体与天线

相对于系统质心的转动惯量矩阵分别为

Ｉ０ ＝
３０００ ０ ０
０ ２１０８２ －２９
０ －







２９ ２２８２３
，

Ｉ１ ＝
９４００ ４３００ －２００
４３００ ４９００ 　３４０
－







２００ 　３４０ １１７６６

　　卫星本体质量为２６９３ｋｇ，星敏感器测量误差为
２″（３σ），陀螺仪漂移为０１°／ｈ（３σ），角速度测量回
路滤波器的滤波常数为 １０，动量轮干扰力矩为
５ｍＮ·ｍ，动量轮输出饱和力矩为２Ｎ·ｍ．天线质量
为７５ｋｇ，天线支撑臂长度为８ｍ，天线支撑臂的材料
为碳纤维 Ｍ６０Ｊ，弹性模量为 ５８８ＧＰａ，泊松比为
０３１，剪切模量为２２４ＧＰａ，密度为１９４０ｋｇ／ｍ３．反射
面质量为０１ｋｇ，反射面拉绳材料为ＫＥＶＬＡＲ４９，弹
性模量为１３７０７ＧＰａ，泊松比为 ００８７，密度为
１４４０ｋｇ／ｍ３．解耦机构驱动电机干扰力矩为
５ｍＮ·ｍ，驱动电机输出饱和力矩为２Ｎ·ｍ，光电

编码器测量精度为１０″（３σ）．
控制器参数设计如下：Ｋ１为ｄｉａｇ（２３×ｅ

－２，

２５×ｅ－２，３２×ｅ－２），Ｋ２为ｄｉａｇ（２８×ｅ
２，４９×

ｅ２，８６×ｅ２），Ｋａ１为 ｄｉａｇ（０９×ｅ
－３，１５×ｅ－３，

０２×ｅ－３），Ｋａ２为ｄｉａｇ（６６，７８，３９）．
仿真过程中分三次完成绕 ｚ轴４５°的姿态机

动，每次机动角度为１５°，卫星本体三次机动目标
四元数分别为［０，０，０１３１，０９９１］、［０，０，０２５９，
０９６６］、［０，０，０３８３，０９２４］，天线相对转角的目
标四元数始终保持为［０，０，０，１］．图４分别给出
了对解耦控制和非解耦控制方法按上述机动方案

进行仿真时所对应的响应曲线．
　　图４中，由ｑ３和ｑ４的响应曲线可以看出，两
种控制方法在机动过程中的动态响应时间均在

２００ｓ左右，这是由于两种控制方法中卫星本体的
控制参数相同．但是对比 ｑ１和 ｑ２的响应曲线可
知，非解耦控制方法响应曲线并没有达到稳态过

程，振荡幅度达到１０－３量级．由于天线各阶振型
的叠加使得振荡曲线并不规则，各阶振型频率均

有一定体现，但是仍以天线低频密集区域振型为

主，说明非解耦方法不能抑制大型天线由姿态机

动所激发的结构振动．
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图４　大角度机动时解耦和非解耦控制方法分别对应的卫星本体四元数响应曲线

　　对比之下，解耦控制方法响应曲线的动态过程
在经历一次超调之后即收敛，稳态过程中已经不包

含周期振荡成分，解耦控制使得控制系统阻尼很大，

稳态精度远高于非解耦控制方法．图５给出了局部
放大的ｑ３曲线，其中包含的传感器噪声引起的波动，
幅度约为１０－５量级，表明解耦控制方法将卫星平台
稳定度与指向精度提高了两个数量级左右．
　　为了说明解耦机构内部工作情况，图６给出
了解耦控制时天线相对转角对应的四元数仿真结

果．由图６可以看出，响应曲线动态过程的初始阶
段有一定滞后，但稳态时跟踪精度很高（１０－５量
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图５　卫星本体四元数ｑ３响应曲线局部放大图
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级）．得到如上结果是由于解耦控制方案可以将
卫星平台姿态控制系统与天线指向控制系统分开

设计，在保持姿态控制系统带宽为００１Ｈｚ的基
础上，将指向控制系统的带宽设计得更低．如此可
以在保证卫星平台控制性能的基础上，使得卫星

姿态机动或者受到外部干扰力矩时，天线不会由

于受到激发而引起振动．图６中响应曲线还说明，
解耦控制方法能够确实减小天线变形，满足动力学

分析过程中天线变形很小且变形后产生的位移为一

阶小量的假设条件．综上所述，解耦控制为天线－卫
星耦合动力学问题提供了一种行之有效的解决方

法，能够增大控制系统阻尼、抑制天线振动．
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图６　天线臂转角四元数响应曲线

３　结　论
本文针对具有可展开天线结构的卫星和一种

用于解耦控制的三自由度机构，采用混合坐标形

式建立了带有解耦机构的卫星简化动力学模型．
在此基础之上设计的解耦控制方法，降低了天线

控制系统的带宽，解决了天线振动的激发问题．将
非解耦控制方法与解耦控制方法进行对比仿真验

证，仿真结果显示与非解耦控制方法相比，解耦控

制方法可以将卫星平台稳定度提高两个数量级左

右，明显提高控制系统的阻尼、抑制天线振荡、增

加天线指向精度．
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