
书书书

第４４卷　第１期
２０１２年１月

　
哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报

ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＨＡＲＢＩＮＩＮＳＴＩＴＵＴＥＯＦＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ
　

Ｖｏｌ４４ Ｎｏ１

Ｊａｎ．２０１２

　　　　　　

敏捷小卫星姿态控制律和操纵律一体化设计

陈雪芹，王　峰，耿云海，曹喜滨
（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，１５００８０哈尔滨，ｃｘｑｈｉｔ＠１６３．ｃｏｍ）

摘　要：研究了以控制力矩陀螺（ＣＭＧ）为执行机构的敏捷小卫星姿态控制系统控制律和操纵律的一体化设
计．首先，采用４个单框架控制力矩陀螺（ＳＧＣＭＧ）构成典型的金字塔构型的ＣＭＧ，并根据ＣＭＧ的框架轴轴
承会逐步退化建立ＣＭＧ动力学模型．然后，基于自适应控制思想，设计控制律和操纵律一体化的控制器，同
时考虑到为避免ＣＭＧ奇异性影响，基于Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论证明其组成的闭环系统渐近稳定．最后，通过建立敏
捷小卫星闭环姿态控制系统对算法进行仿真验证，仿真结果表明该算法简单有效，能够实现敏捷小卫星快速

姿态机动．
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　　对于一些功能复杂的大型控制系统，运行过
程中可能会出现一些不可预知的任务需求，要求

系统具有敏捷控制的能力．随着航天任务的多样
化，对航天器姿态和轨道的快速机动能力及各分

系统的适应性均提出了更高要求．例如，对于某些
具有拍照功能的对地观测小卫星，相机通常固定

在卫星本体上，对地拍照时需要整星姿态频繁快

速机动以实现对不同地区的观测，在轨服务航天

器在接近非合作的过程中也需要高度的敏捷控

制，这都对航天器的姿态机动能力及控制精度具

有很高的要求．通常，对姿态或轨道控制有快速机
动要求的小型航天器称为敏捷航天器．典型的敏
捷航天器有：Ｐｌｅｉａｄｅｓ，ＷｏｒｌｄＶｉｅｗ１，ＷｏｒｌｄＶｉｅｗ２，
Ｐｒｏｂａ１，ＲｅｓｏｕｒｓｅＤＫ１，Ｖｉｏｌｅｔ，ＡＥＯＳ，ＢＩＬＳＡＴ１，
ＩＫＯＮＯＳ２，ＳＰＯＴ，Ｍａｇｅｌｌａｎ等．

与常规小卫星上使用的执行机构反作用飞轮

相比，ＣＭＧ作为卫星姿控系统执行部件时，有较
快的动态响应能力，有比较高的控制效率，即在功

耗相同的情况下，能够提供更大的控制力矩［１］．



因此，为了满足小卫星能够在更快的时间内达到

更大的角速度要求，实现高精度的姿态快速机动，

敏捷小卫星一般采用 ＣＭＧ作为执行机构．目前，
基于ＣＭＧ进行航天器姿态机动已有大量相关研
究，主要包括 ＣＭＧ的奇异性研究［２－７］、ＣＭＧ的储
能与姿态控制一体化研究［８－１３］、基于 ＣＭＧ的姿
态控制算法研究［１４－１８］以及ＣＭＧ的操纵律算法研
究［１９－２７］等．比较典型的研究有：Ｂ．Ｗｉｅ等［１４］对

敏捷航天器的多目标快速指向控制进行了深入研

究，并对ＣＭＧ操纵律设计、奇异性问题［３－４］等进

行了深入研究．Ｓｕｒｒｙ大学的Ｖ．Ｊ．Ｌａｐｐａｓ［１５］对基
于控制力矩陀螺在转动惯量为 ２５ｋｇ·ｍ２的
ＳＳＴＬ平台上的姿态控制进行了深入研究．Ｄ．
Ｒｉｃｈｉｅ［１０］对ＣＭＧ的储能与姿态控制一体化设计
进行了深入研究．

如前所述，为了解决或者避免ＣＭＧ的奇异性
问题，或者为了使基于ＣＭＧ的姿态控制系统具有
更好的鲁棒性和控制精度，在各种参考文献中提

供的基于ＣＭＧ的姿态控制算法和操纵律一般都
比较复杂，本文结合敏捷小卫星星载信息处理资

源有限的特点，提供一种简单有效的将姿态控制

律与操纵律一体化进行设计的算法，实现敏捷小

卫星在轨姿态快速机动，并进行数学仿真验证．

１　卫星姿态参数与运动模型
卫星本体相对于惯性系的姿态四元数记为

ｑ＝［ｑ１ ｑ２ ｑ３ ｑ４］Ｔ．

其中［ｑ１　ｑ２　ｑ３］
Ｔ是矢量部分，记为ｑυ，ｑ４是标

量部分，记为 ｑｓ．设卫星本体相对惯性系的角速
度为

ω＝［ωｘ ωｙ ωｚ］Ｔ．
星体姿态运动学方程为

ｑ＝１２Ξ（ｑ）ω．

其中

Ξ（ｑ）＝
ｑ４Ｉ３×３＋［ｑυ×］

－ｑＴ[ ]
υ

，

［ｑυ×］＝
０ －ｑ３　 ｑ２
ｑ３ ０ －ｑ１　

－ｑ２　 ｑ１









０

．

　　运动学方程中，四元数的矢量部分和标量部
分分别表示时，为

ｑυ ＝
１
２（ｑ４Ｉ３×３＋［ｑυ×］）ω，

ｑ４ ＝－
１
２ｑ

Ｔ
υω． （１）

　　定义卫星转动惯量 Ｉ＝ｄｉａｇ｛Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ｝，卫
星姿态动力学方程为

Ｉω＝ｕ－ω×（Ｉω）＋Ｔｄ． （２）
其中ｕ为星体所受控制力矩，Ｔｄ为外部干扰力矩．

２　ＣＭＧ建模
采用典型的有４个单框架控制力矩陀螺（ＳＧＣ

ＭＧ）组成的金字塔构型的安装方式，安装角 β＝
５４７４°．金字塔构型的 ＣＭＧ组合的角动量记为
ｈＣＭＧ∈Ｒ

３×１，则有ｈＣＭＧ ＝Ｍδ，其中，δ∈ Ｒ
４×１表示

ＳＧＣＭＧ的框架轴转角，δ＝ δ１ δ２ δ３ δ[ ]４
Ｔ即为

对应的框架角速度，Ｍ∈Ｒ３×４是关于（β，δ）的测
量Ｊａｃｏｂｉａｎ矩阵，即

Ｍ（β，δ）＝
－ｃｏｓβｃｏｓδ１ ｓｉｎδ２ ｃｏｓβｃｏｓδ３ －ｓｉｎδ４
ｓｉｎδ１ －ｃｏｓβｃｏｓδ２ ｓｉｎδ３ 　ｃｏｓβｃｏｓδ４

　ｓｉｎβｃｏｓδ１ 　ｓｉｎβｃｏｓδ２ ｓｉｎβｃｏｓδ３ 　ｓｉｎβｃｏｓδ










４

．

　　随着 ＳＧＣＭＧ在轨运行时间的增加，考虑其
轴承会逐步退化．定义 ＣＭＧ产生的力矩为 τＣＭＧ，
建立ＣＭＧ的动力学模型为

τＣＭＧ ＝－（ｈＣＭＧ＋ω×ｈＣＭＧ）－
ＭＦｄδ－ＭＦｓｓｇｎ（δ）． （３）

其中Ｆｄ、Ｆｓ∈Ｒ
４×４分别表示ＣＭＧ框架轴动态和

静态摩擦系数，根据经验分别取为系数为０２和
０４的单位矩阵［２８］．

ＣＭＧ作为执行机构时，式（２）中的ｕ＝τＣＭＧ，
建模时忽略外部干扰力矩，姿态动力学方程（３）
表示为

Ｉω＝－（Ｍδ＋ω×ｈＣＭＧ）－ＭＦｄδ－

ω×（Ｉω）－ＭＦｓｓｇｎ（δ）． （４）

３　控制律与操纵律一体化设计
姿态控制系统进行跟踪控制时，设目标姿态

为ｑｄ，目标姿态角速度为ωｄ，姿态跟踪误差为
ｑｅ＝ｑ

－１
ｄ ｑ，

姿态角速度误差为

ωｅ＝ω－Ｒωｄ，
其中Ｒ为目标姿态到体坐标系的姿态转换矩阵，
且

Ｒ＝（ｑ２４－ｑ
Ｔ
ｖｑｖ）Ｉ３×３＋２ｑｖｑ

Ｔ
ｖ－２ｑ４［ｑｖ×］．

为便于计算，设辅助信号
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ｒ＝ωｅ＋２ｑｅｖ． （５）
其中，系数“２”来源于姿态运动学方程中姿态角
速度和四元数的关系．

用转动惯量乘以式（５），并求导得
Ｉｒ＝Ｉ（ωｅ＋２ｑｅｖ）＝

Ｉω－ＩＲωｄ－ＩＲωｄ＋２Ｉｑｅｖ ＝
Ｉω＋Ｉ（ω×Ｒ）ωｄ－ＩＲωｄ＋２Ｉｑｅｖ．

将姿态动力学方程（４）和运动学方程（１）带
入上式，得

　Ｉｒ＝－Ｍδ－ω×ｈＣＭＧ－ＭＦｄδ－ω×（Ｉω）－
　　　ＩＲωｄ－ＭＦｓｓｇｎ（δ）＋Ｉ（ω×Ｒ）ωｄ＋
　　　Ｉ（ｑｅ４Ｉ３×３＋［ｑｅυ×］）ωｅ． （６）

基于 ＣＭＧ的姿态跟踪控制的目的就是：当
ｔ→∞时，Ｒ→Ｉ３×３，ωｅ→０，即ｒ→０．根据自适应
控制理论，设计一体化的控制律与操纵律为

　 δ＝（Ｍ＋ＭＦｄ）
＋［－ω×（Ｉω）＋Ｉ（ω×Ｒ）ωｄ－

ＩＲωｄ＋　Ｉ（ｑｅ４Ｉ３×３＋［ｑｅｖ×］）ωｅ－ω×
ｈＣＭＧ＋Ｋｒ－ｑｅｖ］． （７）

其中Ｋ∈Ｒ３×３为未知的负定的控制律系数矩阵．
上标“＋”表示求矩阵的伪逆，在求伪逆过程中，
为了避免奇异性，参考经典的 ＳＲ操纵律设计方
法［２９］，引入奇异因子并取经验值ε＝０１，即

（Ｘ）＋＝（Ｘ）Ｔ（ＸＸＴ＋εＩ３×３）
－１．

开环系统（６）和控制器（７）组成的闭环系统为
Ｉｒ＝Ｋｒ－ｑｅｖ． （８）

选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝ｑＴｅｖｑｅｖ＋（１－ｑ４）
２＋１２ｒ

ＴＩｒ．

对其求导得

Ｖ＝２ｑＴｅｖｑｅｖ＋２（１－ｑ４）（－ｑ４）＋ｒ
ＴＩｒ．

　　根据姿态运动学方程式（１），上式等价于
Ｖ＝ｑＴｅｖ（ｑ４Ｉ３×３＋［ｑｅｖ×］）ωｅ＋（１－

ｑ４）（ｑ
Ｔ
ｖωｅ）＋ｒ

ＴＩｒ＝ｑＴｖωｅ＋ｒ
ＴＩｒ

再将式（５）和式（８）带入上式得
　　 Ｖ＝ｑＴｖωｅ＋ｒ

Ｔ（Ｋｒ－ｑｅｖ）＝
ｑＴｖωｅ＋ｒ

ＴＫｒ－ｒＴｑｅｖ ＝
ｑＴｖωｅ＋ｒ

ＴＫｒ－（ωｅ＋２ｑｅｖ）
Ｔｑｅｖ ＝

ｒＴＫｒ－２ｑＴｅｖｑｅｖ．
因式中Ｋ为负定阵，所以 Ｖ是负定的．所以闭环系
统（８）在状态空间零点处是渐近稳定的．

４　数学仿真与分析
建立敏捷小卫星姿态控制闭环系统仿真图如

图１所示．采用４个金字塔构型的ＣＭＧ作为执行
机构，利用陀螺和星敏感器测量卫星的姿态角速

度和姿态四元数．姿态估计主要是为了补偿姿态

测量中的各种误差以及偏差，提高控制精度，本文

不对此进行研究，仿真的目的仅仅是为了验证本

文设计一体化控制算法的有效性，因此建立姿态

测量模型时，不考虑姿态敏感器的各种误差．
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图１　姿态控制闭环系统

　　仿真参数为：Ｋ ＝－７０Ｉ３×３，Ｉ＝ｄｉａｇ｛１９０，
１８０，１９０｝ｋｇ·ｍ２，初始姿态角速度ω０＝０ｒａｄ／ｓ，初
始姿态四元数

ｑ０ ＝［０１ －０１ ０１ ０９７］Ｔ；
目标姿态角速度ωｄ ＝０ｒａｄ／ｓ，目标姿态四元数

ｑｄ ＝［０ ０３４２ ０ ０９３９７］
Ｔ，

即目标姿态角为［０°　４０°　０°］Ｔ，目标机动的时间
为０～１００ｓ．控制力矩陀螺指标：角动量１５Ｎ·ｍｓ；
最大输出力矩３５Ｎ·ｍ；框架角速率范围为
±０１～±１０（°／ｓ）．根据以上仿真参数，基于常
用的模型状态轨迹跟踪的大角度姿态机动控制算

法［３０］计算姿态机动时间，与本文仿真结果相比．
设控制力矩陀螺的最大输出力矩为 Ｔｍａｘ，转

过的欧拉角为θ，绕欧拉轴转动的最大加速度α为

　　　α＝θ̈ｍａｘ
Ｔｍａｘ

ｍａｘ（Ｉ·ｒ

）
＝

３５Ｎ·ｍ／１９０ｋｇ·ｍ２ ＝
００１８４（ｒａｄ·ｓ－１）／ｓ．

采用控制力矩陀螺机动过程很快，因此采用

如图２所示的机动过程．图２中ｔｆ表示机动结束
时刻，ｔ１表示加速结束时刻．

!

!

!

!

"

#

!

$

图２　姿态机动变化规律

　　从图２可以看出，为完全确定姿态机动规律，
需要计算ｔ１和ｔｆ．实际上，二者之间存在一定的依
赖关系．根据前面的假设知θ（ｔ０）＝θ（ｔ０）＝０，根
据系统角动量守衡有 θ（ｔｆ）＝０，同时机动目的要
求θ（ｔｆ）＝θｆ．由这些条件，利用运动学知识可得

ｔ１ ＝
１
２ ｔｆ－ ｔ２ｆ－

４θｆ
槡( )α ．
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　　假设卫星机动时ＣＭＧ以最大力矩３５Ｎ·ｍ
输出，按照如图２所示的机动过程，当转过的角度
θｆ＝４０°时，按照上式计算得到 ｔ１≈ ６ｓ，ｔｆ≈
１２ｓ，该机动时间为理想状态下的计算值，然而由
于实际机动过程中有未知因素影响，基于模型状

态轨迹跟踪算法进行大角度姿态机动时，实际的

机动时间应略大于该机动时间．本文算法的仿真
结果如图３所示．
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图３　敏捷小卫星姿态控制系统仿真结果

　　仿真结果分析：如图３（ａ）所示，目标姿态角
为［０°　４０°　０°］Ｔ时，整星在６ｓ内达到目标姿
态角，１００ｓ时，姿态机动过程结束，整星在６ｓ内
回到初始姿态，优于基于常用的模型状态轨迹跟

踪的大角度姿态机动控制；如图３（ｂ）所示，姿态
机动时整星最大角速度达到５（°）／ｓ，稳态时，姿
态精度小于０００１（°）／ｓ，由于仿真中没有考虑各
种干扰和敏感器误差，因此不研究系统的控制精

度；如图３（ｃ）和图３（ｄ）所示，姿态机动过程中，
通过限幅处理，使 ＣＭＧ的框架轴转速在９（°）／ｓ
以内，ＣＭＧ的控制力矩在３５Ｎ·ｍ以内．

５　结　论
针对执行机构为 ＣＭＧ的敏捷小卫星设计了

姿态跟踪控制算法．该控制方法将姿态控制律与
操纵律进行一体化设计，简化了常规姿态控制律

和ＣＭＧ操纵律单独设计应用的过程，同时避免了
ＣＭＧ的奇异性问题，其原理简单，容易实现，适用
于星载信息处理资源有限而且必须满足敏捷机动

任务需求的小卫星．闭环仿真结果验证了该算法
的可行性和有效性．
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