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小卫星快速机动与高精度稳定控制分配策略

唐生勇１，张世杰１，陈　闽１，张育林２
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摘　要：为满足灵敏小卫星大角度姿态快速机动与机动后快速高精度稳定的需求，针对具有推力器与飞轮
等异构执行机构的冗余配置方案，提出了一种在轨动态选择执行机构实施机动任务的控制分配策略．基于优
化方法的控制分配算法将期望控制量在冗余混合执行机构间进行动态分配，根据卫星当前状态适时改变优

化目标函数中各控制指令的权重，最后通过标准化的求解过程来完成对执行机构的动态选择．最后，针对
Ｍｉｃｒｏｓｉｍ仿真平台的执行机构配置所进行的数学仿真结果表明，该策略能够完成小卫星大角度姿态快速机
动与高精度稳定的控制分配任务，并满足特定时期选择特定执行机构执行任务，以及限制最大机动角速度等

约束条件．
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　　传统对地成像卫星利用宽视场相机对大范围
内的地面目标成像，能够快速实现全球覆盖，但难

以保证成像的高分辨率．新型对地成像小卫星采
用高分辨率窄视场相机，结合卫星平台的大角度

姿态机动能力来实现大范围内地面目标的高分辨

率成像［１］．该型小卫星需要在姿态机动、高精度
稳定等控制模式之间快速切换．快速机动为相机
进行地面目标成像争取更多的时间，而机动后的

快速高精度稳定则是为了保证成像的高质量．因
此大角度姿态快速机动与高精度稳定成为新型高



分辨率遥感小卫星的关键技术之一．
执行机构的选择决定卫星控制系统的机动能

力，选择不同的执行机构也对系统的机动性能起

决定作用．针对上述复杂任务，单一的执行机构已
无法满足需求．多类型执行机构联合控制方式能
够发挥各种机构的长处，实现优势互补，以最小代

价实现控制目标．本文拟沿用推力器与反作用飞
轮组合来实现联合控制，发挥两者的优势来联合

完成任务［２］．有关多种执行机构联合控制的问题
已受到学者关注［３－７］，然而见诸文献的异构联合

控制都是采用一种固定的分配模式．针对在多种
姿态控制模式之间快速转换问题，需要提出一种

能够根据当前控制目标与卫星姿态运动状态实现

在轨自主选择执行机构的分配方法．
动态控制分配方法［８］在执行机构存在冗余

的条件下，可以实现某一优化准则或约束下的优

化分配，提高系统对执行机构故障的容错能力，为

冗余异构执行机构情况下的姿态快速机动与高精

度稳定控制问题提供了一条可行的解决途径．针
对冗余执行机构的控制设计方法已引起国内外科

研工作者的广泛关注，在控制分配算法研究方面

取得了众多成果，归纳起来主要有广义逆法、链式

递增法（ＤａｉｓｙＣｈａｉｎｉｎｇ）、直接分配法（ＤｉｒｅｃｔＡｌｌｏ
ｃａｔｉｏｎ）和数学规划法等［９－１１］．在现有控制分配方
法中，基于优化方法的数学规划法将控制分配问

题转化为包括代价函数、等式约束和不等式约束

的约束优化数学模型，然后利用各种优化算法进

行求解，这类控制分配方法具有标准化、程式化的

求解过程，因此非常适合本文研究的小卫星快速

机动与高精度稳定动态控制分配问题．
本文将针对小卫星快速大角度姿态机动与高

精度稳定问题，采用推力器与反作用飞轮异构执

行机构冗余配置的联合控制方案，设计合适的动

态控制分配算法，完成控制过程中执行机构的在

轨自主动态分配，进而实现多种姿态控制模式及

其之间快速切换的低燃耗、高精度、短时间等目

标．最后，将对本文所提出的控制分配算法的有效
性和性能进行数学仿真验证．

１　推力器与反作用飞轮联合控制方案
　　针对小卫星大角度姿态快速机动以及机动后
快速高精度稳定的问题，提出了采用推力器与反

作用飞轮联合的控制方案，如图１所示．在该方案
中考虑推力器与反作用飞轮联合构成一种异构执

行机构冗余配置，因此在控制算法与执行机构之

间增加动态控制分配环节，负责自主动态地将期

望控制力矩转化为各执行机构的控制指令．同时，
动态控制分配还可根据故障诊断模块提供的故障

信息实时调整分配策略，实现故障执行机构的快

速隔离与系统的快速动态重构．
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图１　具有控制分配算法环节的联合控制系统

　　引入动态控制分配之后将控制系统设计划分
为两个独立的问题：控制算法设计与控制分配算

法设计．控制算法根据小卫星当前状态信息，设计
合理的算法，使小卫星朝着规划的目标运动，该环

节与执行机构的配置无关，提高了算法的可移植

性；分配算法特别针对冗余的混合执行机构，将期

望控制量转化为各执行机构的控制指令，可实现

不同约束条件下的控制目标最优，提高了系统的

可靠性与鲁棒性．

２　姿态控制算法

姿态控制算法根据小卫星当前的状态信息，

确定期望控制力矩，使小卫星姿态能够朝着期望

的方向运动．大角度姿态机动控制算法有其特殊
性，设计中既要考虑机动的快速性，又要兼顾机构

的执行能力，同时还要考虑其它约束条件．在本方
案中，控制算法无需考虑执行机构约束，但出于系

统稳定性的需要，需考虑最大机动角速度约束．这
里首先给出小卫星体坐标系下带飞轮的刚体小卫

星动力学方程：

Ｉωｂ＋ωｂ×Ｉωｂ＋ωｂ×ｈｗ ＝ａｄ＋ａｔ．
其中：Ｉ为小卫星的转动惯量；ωｂ为星体相对于惯
性坐标系的角速度矢量；ａｄ为控制力矩矢量；ａｔ为
扰动力矩矢量；ｈｗ为反作用飞轮的角动量矢量．
控制力矩ａｄ可由推力器和反作用飞轮产生．

为避免大角度姿态机动过程中的运算奇异，

现采用姿态四元数来描述卫星姿态，Ｑ ＝
［ｑ０　ｑ１　ｑ２　ｑ３］

Ｔ ＝［ｑ０　ｑ
Ｔ］Ｔ，ｑ＝［ｑ１　ｑ２　ｑ３］

Ｔ．
若目 标 坐 标 系 的 姿 态 四 元 数 为 Ｑｄ ＝
［ｑｄ０　 ｑ

Ｔ
ｄ］
Ｔ，卫星相对于目标坐标系的姿态四元

数为Ｑｅ＝［ｑｅ０　 ｑ
Ｔ
ｅ］
Ｔ，则有

Ｑｅ＝Ｑ
－１
ｄ·Ｑ＝

ｑｄ０ －ｑＴｄ
ｑＴｄ ｑｄ０Ｅ３＋珘ｑ

[ ]
ｄ

－１ ｑ０[ ]
ｑ
．

其中：Ｅ３为３×３单位矩阵；珘ｑｄ为ｑｄ的叉乘算子．
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由误差四元数表示的卫星姿态运动学方程为

ｑｅ０ ＝－
１
２ωｅ·ｑｅ，

ｑｅ＝
１
２ｑｅ０ωｅ－

１
２ωｅ×ｑｅ．

其中：ωｅ＝Ｃｂ０ωｂ－ωｒ为小卫星与轨道坐标系的
误差角速度，Ｃｂ０为误差四元数表示的小卫星体坐
标系到轨道坐标系的坐标变换矩阵，即

Ｃｂ０＝

　

２（ｑ２ｅ０＋ｑ
２
ｅ１）－１ ２（ｑｅ１ｑｅ２＋ｑｅ０ｑｅ３） ２（ｑｅ１ｑｅ３－ｑｅ０ｑｅ２）

２（ｑｅ１ｑｅ２－ｑｅ０ｑｅ３） ２（ｑ２ｅ０＋ｑ
２
ｅ２）－１ ２（ｑｅ２ｑｅ３＋ｑｅ０ｑｅ１）

２（ｑｅ１ｑｅ３＋ｑｅ０ｑｅ２） ２（ｑｅ２ｑｅ３－ｑｅ０ｑｅ１） ２（ｑ２ｅ０＋ｑ
２
ｅ３）－









１

．

姿态控制算法采用绕欧拉轴机动的递阶饱和

控制律［１２］，如下式：

　ａｄ＝ωｂ×Ｉωｂ＋ωｂ×ｈｗ－Ｋｐｑｅｓｉｇｎ（ｑｅ０）－Ｋｄωｅ－ａｔ＝
　　　 －ＫＬ（ｋ１ｑｅｓｉｇｎ（ｑｅ０）＋ｋ２ωｅ）＋ａｃ． （１）
其中：ＫＬ为闭环放大系数矩阵；ｋ１，ｋ２分别为比例
与微分系数．根据式（１），当姿态误差 ｑｅ存在时，
系统将加速远离 ｑｅ，从而使得 ωｅ朝相反方向增
加，当穿越切换面

ｋ１ｑｅｓｉｇｎ（ｑｅ０）＋ｋ２ωｅ＝０ （２）
后，控制力矩反向作用使ｑｅ与ωｅ均趋于零．可见，
为实现最大机动角速度约束，可对式（２）所确定
的切换面进行限制，亦即限制最大误差四元数

ｑｅｍａｘ＝（ｋ２／ｋ１）ωｅｍａｘ．
其中：ωｅｍａｘ为允许最大机动角速度．从而对 ｑｅ进
行如下设计：

ｑｅ＝
ｑｅ， ｍａｘ（｛｜ｑｅ１｜，｜ｑｅ２｜，｜ｑｅ３｜｝）≤ｑｅｍａｘ；

ｋｑｑｅ， ｍａｘ（｛｜ｑｅ１｜，｜ｑｅ２｜，｜ｑｅ３｜｝）＞ｑｅｍａｘ{ ．
（３）

其中：ｋｑ ＝ｑｅｍａｘ／ｍａｘ（｛｜ｑｅ１｜，｜ｑｅ２｜，｜ｑｅ３｜｝）．
为保证系统响应特性，需根据系统属性选择

合适的ｋ１，ｋ２．小卫星绕欧拉轴机动且ＫＬ ＝Ｉ时，
ｋ１，ｋ２与系统参数的对应关系为

［１３］

ｋ１ ＝２ω
２
ｎ，　 ｋ２ ＝２ζωｎ． （４）

其中：ωｎ为系统无阻尼自振角频率；ζ为阻尼比．
在本任务中，为实现机动的快速性，不宜出现振

荡，故应取ζ≥１；ωｎ的选取应兼顾机构配置的执
行能力，需保证期望力矩能够在机构配置的执行

范围内．设允许最大输出力矩为 Ｔｅｍａｘ，初始状态
离目标状态最远，且需要加速向目标状态逼近，故

期望力矩最大，联系式（１），（３）和式（４）可得
［ωｂ×Ｉωｂ＋ωｂ×ｈｗ－２ζＩ（ωｅｍａｘｓｉｇｎ（ｑｅ０）＋

　　　ωｅ）ωｎ－ａｔ］｜ｔ＝０≤Ｔｅｍａｘ． （５）
给定初始条件及 ζ值以后，分别求解式（５）

的各分式可得到３个ωｎ的上限值，最终设计值为

ωｎ ＝ｍｉｎ（｛ωｎ１，ωｎ２，ωｎ３｝）．

３　姿态控制分配策略
控制分配环节的任务是将控制算法得到的期

望控制力矩转换为各执行机构的控制指令，并根

据故障诊断信息对分配策略作出适时调整，其核

心为控制分配算法．一般的力矩分配形式可表示
如下：

Ａ３×ｎｕｎ×１ ＝ａｄ３×１． （６）
其中：ａｄ为式（１）给出的期望控制力矩；ｕ为控制
量；Ａ为ｎ个单位控制量所产生的力矩在３个正交
轴上的分量所形成的控制效力矩阵．

由于执行机构存在冗余，故 ｎ＞３，满足方程
（６）的解并不唯一．控制分配算法的任务就是给
出ａｄ以后，根据某种原则选择一个最优的ｕ．这是
一个从期望控制量到各个执行机构控制指令的非

线性映射过程．
３１　控制分配方案

与一般的控制分配任务所不同的是，小卫星

快速机动与高精度稳定控制分配任务需要在机动

过程的不同时期，选择适合需求特点的执行机构

来完成任务．快速机动时所需力矩大，优先选择推
力器来完成机动；末期需要小卫星实现高精度稳

定，需要小期望力矩对小卫星实现精确控制，优先

选择反作用飞轮来执行；两者的过渡阶段由混合

执行机构执行．因此，根据任务要求，需要根据期
望力矩的不同选择合适的执行机构来执行任务．
预期的设计分配方案如图２所示．
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图２　动态控制分配方案

　　当期望力矩较大时，主要由推力器来执行，避
免飞轮过早进入饱和状态；小期望力矩主要由反

作用飞轮来执行，避免推力器最小推力限制带来

执行误差；两者的过渡阶段采用混合执行机构模

式，既节省推力器燃料，又防止飞轮过早饱和．
３２　动态控制分配策略

为满足设计方案需求，需设计出适合本应用

背景的控制分配算法．本算法的设计初衷在于通
过分配算法本身来实现对执行机构的自动选择，

避免人为选择执行机构的主观性［２］，后者的选择
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结果可能并非当前状态下的最优分配．基于优化
方法的控制分配算法具有运算快、技术成熟等优

势，本算法通过改变分配目标函数中各控制量的

权重系数来达到选择执行机构的目的．动态分配
算法的数学模型为

ｍｉｎＪ＝‖ｃ１（ａｄ）ｕ１‖１＋‖ｃ２（ａｄ）ｕ２‖１．
ｓ．ｔ．　 ｕ１ｍｉｎ≤ｕ１≤ｕ１ｍａｘ，
ｕ２ｍｉｎ≤ｕ２≤ｕ２ｍａｘ，
ａｄ ＝Ａ１ｕ１＋Ａ２ｕ２． （７）

式中：ｕ１，ｕ２分别为推力器与反作用飞轮配置的
控制列向量；‖·‖１表示求１范数，ｃ１，ｃ２为可变
系数．两个不等式约束分别为推力器与反作用飞
轮的输出限制；等式约束为式（６）的输出力矩要
求．分配的结果是在达到期望力矩的前提下实现
目标函数Ｊ的最小．

该算法类似于线性规划模型［１０］，但该模型中

的目标函数系数 ｃ１（ａｄ），ｃ２（ａｄ）并非定常．这里
先给出ｃ１（ａｄ）与ｃ２（ａｄ）的具体形式，即

ｃ１（ａｄ）＝ Ｍ１ｅ
－ｋ１
｜ａｄ｜－ａｄ０
ａ( )ｄ０

ＴＡ１，

ｃ２（ａｄ）＝ Ｍ２ｅ
ｋ２
｜ａｄ｜－ａｄ０
ａ( )ｄ０

ＴＡ２．
式中：Ｍｉ（ｉ＝１，２）与 ｋｉ（ｉ＝１，２）为定常系数；
ａｄ０为一预设量．

可见ｃ１（ａｄ）与 ｃ２（ａｄ）是随着期望力矩呈指
数变化的量，且在ａｄ０前后会发生本质性变化，这
也是算法能够实现自动选择执行机构的主因．当
｜ａｄ｜比ａｄ０足够大时，ｃ１（ａｄ）ｃ２（ａｄ），这使得只
有ｕ２≡０时才能满足分配要求；同理，当｜ａｄ｜比
ａｄ０足够小时，ｃ１（ａｄ） ｃ２（ａｄ），这使得只有当
ｕ１≡０时才能满足分配要求；在 ａｄ０附近，ｃ１（ａｄ）
与ｃ２（ａｄ）相当，ｕ１与ｕ２均会分配到控制指令，即
混合执行机构的情况．
　　模型（７）中ｕ２存在正负变化，求解时需对模
型进行等价转换．这里定义函数

ｆ（ｘ）＝
ｘｉ， ｘｉ＞０；

０， 其它
{ ．

再定义ｕ＋２ ＝ｆ（ｕ２），ｕ
－
２ ＝ｆ（－ｕ２），从而

ｕ２ ＝ｕ
＋
２ －ｕ

－
２．

进而模型（７）转化为
ｍｉｎＪ＝ｃ１（·）ｕ１＋ｃ２（·）ｕ

＋
２ ＋ｃ２（·）ｕ

－
２．

ｓ．ｔ．　 ｕ１ｍｉｎ≤ｕ１≤ｕ１ｍａｘ，
０≤ｕ＋２≤ｕ２ｍａｘ，０≤ｕ

－
２≤－ｕ２ｍｉｎ，

ａｄ ＝Ａ１ｕ１＋Ａ２ｕ
＋
２ －Ａ２ｕ

－
２． （８）

　　模型（８）已为标准线性规划模型，可利用诸
如单纯形法、内点法等成熟技术进行求解．

４　仿真验证
对文中所提动态控制分配算法进行开环和闭

环仿真验证．开环验证随机给出期望控制量，由控
制分配算法给出控制分配结果，验证算法所得输

出力矩与期望控制量的一致性；闭环验证是给出

卫星快速机动与高精度稳定控制序列，并引入卫

星姿态动力学与运动学模型进行仿真，验证控制

分配算法对控制精度和效果的影响．仿真模型采
用ＭｉｃｒｏＳｉｍ五自由度仿真平台上的执行机构配
置，如图３所示．
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图３　ＭｉｃｒｏＳｉｍ仿真平台执行机构配置

　　推力器的单位效力矩阵为

Ａ１ ＝
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －０１６ ０１６ ０ ０ ０１６ －０１６ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －０１６ ０１６ ０ ０ ０１６ －０１６

０１６ －０１６ ０１６ －０１６ －０１６ ０１６ －
[ ]

０１６ ０１６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

．

　　反作用飞轮的单位效力矩阵为

Ａ２ ＝
－１　 ０ ０
０ －１　 ０
０ ０ －







１　
ＪＲ．

其中ＪＲ ＝４７４×１０
－５ｋｇ·ｍ２为反作用飞轮的转

动惯量．控制量 ｕ１为推力，单个推力器的最大推
力为００３７Ｎ，力臂Ｌ＝０１６ｍ．对于固定推力的
推力器，可通过脉宽调制技术（ＰＷＭ）等对其加
以等效，使其满足非负连续推力要求．反作用飞轮

为三轴正交配置，ｕ２为飞轮的角加速度，其允许
的运行范围为 ±１２６５８２３ｒａｄ／ｓ２，飞轮的最大转
速限制为±８０００ｒ／ｍｉｎ，可输出 ±６ｍＮ·ｍ范围
内的力矩．
４．１　开环仿真验证

开环仿真验证给出期望控制量，考察动态分

配算法对不同期望值的分配响应情况．仿真程序
均于Ｍａｔｌａｂ６５环境下利用 ｍ文件编写．现给出
小期望控制量（执行机构各方向幅值的 １０％以
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内）、执行范围内的期望控制量以及执行范围之

外的期望控制量（执行机构各方向幅值的１５０％
以内）等３种不同的分配类型对分配算法进行仿
真验证．每种类型都给出１０００个该范围内的随机

期望控制量来考察其统计特性．控制分配算法的
初始条件为：Ｍ１ ＝Ｍ２ ＝１０００，ｋ＝１５，ａｄ０ ＝
［０００８０００８０００８］Ｔ．仿真结果下表所示．

表１　动态控制分配算法分配特性分析

分配模式 平均误差 最大误差 平均计算时间／ｍｓ 推力器平均控制量／Ｎ 飞轮平均控制量／（ｒａｄ·ｓ－２）

小量期望值 ０ ０ ３２００００ ０ ２７２３５３
正常

模式
执行范围内 ０ ０ ３３００００ ００１１２ ４８８３０１
执行能力外 ０００３８ ００２３６ ３２１０００ ００１７５ ２９９７８６

小量期望值 ０ ０ ３２３０００ ０ ２５７２２８
故障

模式
执行范围内 ０ ０ ３２２０００ ００１１４ ７３４８０９
执行能力外 ０００４２ ００２７７ ２９１０００ ００１７８ ３４３１７０

　　　注：故障模式数据为２个随机推力器故障和１个随机飞轮故障时获得．

　　从表中可以看出，在配置执行能力范围内，算
法仍能对期望力矩进行无误差的分配．而在执行
能力范围之外，分配误差变大，且不再保证与期望

力矩方向上的一致性．其分配特点在于：算法能够
针对不同的期望力矩对执行机构进行自动选择．
小期望力矩时，推力器不工作，由飞轮来完成机

动，避免了推力器工作所带来的误差；中度期望力

矩时，推力器与飞轮协同工作，取燃料消耗与飞轮

饱和因素的折衷；执行能力范围外，主要用推力器

来工作，避免了飞轮过快饱和．
综上所述，动态控制分配策略在配置执行能

力范围内具有分配优势，它能够根据期望控制量

的大小自动选择执行机构，推力器燃料消耗减少，

飞轮工作也不易饱和，且在小期望控制量下，可以

避免推力器工作所带来的扰动．
４２　闭环仿真验证

引入动态控制分配算法，对以推力器和反作用

飞轮为执行机构的小卫星姿态控制系统进行闭环仿

真．执行机构参数配置与开环仿真时一致，小卫星转动
惯量Ｉ＝［０１５　０　０；０　０１５　０；０　０　０．１５］ｋｇ·ｍ２；
初始姿态四元数为

ｑ（ｔ０）＝［０７０３５　－０４７０８　０３４３０　０４０７３］
Ｔ．

对应初始姿态角 φ０ ＝３０°，θ０ ＝６０°，ψ０ ＝ －
５０°；初始姿态角速度 ωｂ０ ＝［０　０　０］

Ｔ；最大机

动角速度 ωｅｍａｘ ＝５（（°）／ｓ）；控制参数取 ζ＝１，
ωｎ ＝０４，对应ｋ１ ＝０３２，ｋ２ ＝０８；控制分配参
数取Ｍｉ＝１０００（ｉ＝１，２），ｋｉ ＝１５（ｉ＝１，２），
ａｄ０ ＝［０００１０００１０００１］

Ｔ Ｎ·ｍ．仿真时间
３０ｓ，仿真结果如图４～６所示．

图４为小卫星的姿态四元数变化曲线，它表
明：本文所提出的控制策略可以完成小卫星大角度

姿态快速机动与高精度稳定的控制任务，并在预定

时间内完成了大角度姿态快速机动与高精度稳定．
　　图５给出了小卫星的姿态角速度变化曲线．

小卫星于开始时段实现姿态机动的初始加速，达

到最大机动角速度限制时开始趋于平稳状态，实

现了最大机动角速度受限情况下的快速机动；在

接近目标状态前期曲线开始变得平缓，实现了快

速机动到高精度稳定状态的成功过渡．
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图４　姿态四元数变化图
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图５　姿态角速度变化图

　　图６中第一子图为整个机动过程中的期望力
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矩序列；第二子图为动态控制分配算法为实现该

序列所用的推力总和序列与角加速度总和序列；

第三子图为期望力矩在机动过程中的分配模式．
可以看出：动态分配算法会根据当前期望力矩的

大小选择合适的执行机构来执行任务．初期实现
机动加速，所需力矩较大，完全由推力器实现机

动；受最大机动角速度限制影响，当星体角速度接

近限制角速度时，无需过大力矩，此时过渡到只由

反作用飞轮来输出力矩的模式；当进行反向减速

时，再次过渡到推力器工作模式；最后实现高精度

稳定，再次过渡到反作用飞轮实现机动模式．过渡
阶段出现混合执行机构模式的工作情况．仿真分
配模式与预期分配方案相吻合．
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图６　期望力矩与分配模式图

５　结　论
针对最大机动角速度受限情况下的小卫星大

角度姿态快速机动与高精度稳定控制任务，本文提

出了冗余异构执行机构的动态控制分配算法．算法
根据期望力矩的不同动态选择合适的执行机构输

出力矩，快速机动时主要由推力器执行，满足机动

过程的快速性要求并防止飞轮过早饱和；高精度稳

定时主要由飞轮执行，满足高精度稳定任务要求并

避免推力器工作带来的力矩输出误差；过渡阶段采

用混合执行机构模式，既节省了燃料又避免了飞轮

的饱和．整个分配过程由分配算法自主动态选择执
行机构执行，避免了人为选择的主观性，并实现了

最大机动角速度以及目标函数约束下的最优机动．
仿真结果表明：该方案适合小卫星大角度姿态快速

机动与高精度稳定的机动任务需求．
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