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近地单质量块 ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星自适应控制方法

董晓光，曹喜滨，张锦绣，施　梨
（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，１５０００１哈尔滨）

摘　要：为了实现ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星中卫星本体对内部质量块的高精度跟踪，首先推导了近地环境下卫星与质量块的相对
运动动力学方程，并分析了影响二者相对运动的主要干扰源，针对单质量块 ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星的位移模式设计了自适应控
制器，适用于卫星质量和空间干扰为定常或慢变未知量的情况，且在卫星质量和外部干扰为未知常值的假设下，控制器

能够保证卫星对质量块跟踪误差的全局渐近收敛，最后给出了仿真场景以说明本文方法的有效性．
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　　ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星在控制上可以分为两种模式：
位移模式和加速度计模式［１］．由 Ｌａｎｇｅ［２］在２０世
纪６０年代首先提出并详细研究的早期 ＤｒａｇＦｒｅｅ
卫星属于位移模式，其基本思想是将１个球形质
量块放置于卫星的封闭内腔中，由于卫星的屏蔽

作用，质量块不受大气阻力、太阳光压等无法穿透

卫星本体的空间干扰的影响，忽略三体引力以及

与卫星本体的耦合影响，质量块将运行于纯引力

轨道，通过测量质量块与卫星之间的相对运动并

控制卫星本体以保持质量块位于内腔中心，则卫

星也将运行于相同的纯引力轨道．经过７０年代开
始的 ＤＩＳＣＯＳ／ＴＲＩＡＤＩ、ＴＲＩＡＤＩＩ／ＴＩＰＩＩ、ＴＩＰＩＩＩ
以及ＮＯＶＡＩ、ＩＩ、ＩＩＩ系列卫星的验证，这一技术已
经被证明是一种可以有效消除大气阻力和太阳光

压等环境干扰的技术，能够极大地提高轨道预报

和保持精度．
２０世纪９０年代后，ＤｒａｇＦｒｅｅ技术有了进一

步的发展：一方面，产生了加速度计模式，在此模

式中，需要通过静电力控制质量块跟踪外部卫星

的运动，而把对质量块的控制加速度作为对干扰

的测量反馈到卫星控制回路中实现卫星本体的

ＤｒａｇＦｒｅｅ控制，此模式的优点是质量块可以不必



位于卫星质心，且可以具有更高的控制带宽，另一

方面，质量块的个数也不再局限为１个，从而能够
更好地适应任务需求［３］．

对于ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星来说，一方面，实时消除
空间干扰所需要的控制输出可以用来分析高层大

气和太阳等干扰源的特性，另一方面，空间干扰的

消除在卫星内部为其他有效载荷提供了１个高宁
静的运行环境，使得一些对干扰抑制要求苛刻的

科学任务得以实现，因此，ＤｒａｇＦｒｅｅ技术在高层
大气研究、引力场测量 （ＧＯＣＥ及其后续任
务［３－４］）、高精度陀螺仪（ＧＰＢ［５］）、引力波探测
（ＬＩＳＡ及其技术演示任务 ＬＰＦ［６－７］）以及相对论
验证（ＧＰＢ和ＳＴＥＰ［５，８］）等领域得到了大量应用．

本文研究了运行于位移模式的近地轨道单质

量块ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星的自适应控制问题，首先给出
了卫星本体与质量块的相对运动模型，并分析了

影响二者相对运动的主要干扰源；然后基于卫星

质量和空间干扰的主要部分为慢变的未知量，设

计了自适应控制律，对于定常的未知质量和干扰，

此控制器能够保证跟踪误差的全局渐进收敛；最

后给出了具体的仿真场景对本文的主要结果进行

了仿真验证．

１　ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星建模与分析

１１　动力学模型
图１给出了近地轨道 ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星的示意

图，其中Ｏ代表地心，Ｃ代表卫星质心，Ｔ代表质
量块质心．ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星通常涉及到如下坐标
系：地心惯性坐标系 ｛Ｏ，ｘＩ，ｙＩ，ｚＩ｝，通常为 Ｊ２０００
坐标系，用于描述卫星和质量块的绝对运动；参考

轨道坐标系｛Ｃ，ｘ，ｙ，ｚ｝，其中ｘ与卫星在地心惯性
坐标系的位置矢量方向相同，ｚ指向轨道面法线方
向，ｙ轴完成右手坐标系；卫星体坐标系｛Ｃ，ｘｂ，
ｙｂ，ｚｂ｝，用于描述卫星的姿态以及将控制力分配
到各推力器；测量坐标系｛ＣＳ，ｘＳ，ｙＳ，ｚＳ｝，也叫做
敏感器坐标系，固连于质量块所处腔体，ＣＳ为腔
体的中心，用于测量质量块相对于腔体中心的位

移，测量坐标系在体坐标系中的位置一般是固定

的，对于位移模式的单质量块卫星来说，为了尽可

能的减少卫星与质量块之间的耦合及引力梯度，

一般需要将质量块放置于卫星质心，则测量坐标

系与体坐标系原点重合．由于卫星的姿态控制已
经具有非常成熟的算法，因此本文假设卫星体坐

标系跟踪参考轨道坐标系，主要研究相对轨道动

力学及其控制．
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图１　近地轨道ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星示意

　　卫星在地心惯性坐标系中的动力学方程可以
表示为

ｍＳＣ̈ｒ
ｉ
ｉ，ＳＣ ＝ｍＳＣｇ

ｉ
ｉ，ＳＣ＋Ｆ

ｉ
ｃ，ＳＣ＋Ｆ

ｉ
ｄ，ＳＣ＋Ｆ

ｉ
ｃｐｌ，ＳＣ．

其中：上标 ｉ表示矢量在地心惯性坐标系中求导
并表示；ｍＳＣ为卫星的质量；ｒ

ｉ
ｉ，ＳＣ为卫星在惯性系

中的地心位置矢量；ｇｉｉ，ＳＣ为卫星受到的地球引力
加速度；Ｆｉｃ，ＳＣ为控制力；Ｆ

ｉ
ｃｐｌ，ＳＣ为卫星和质量块间

的耦合力；Ｆｉｄ，ＳＣ为所有作用于卫星的除耦合力之
外的干扰力之和．

由于外部卫星的存在，只有地球引力、卫星和

质量块之间的作用力以及可以穿透卫星本体的干

扰力可以影响质量块的运动，因此，质量块在地心

惯性坐标系的动力学可以表示为

ｍＴＭｒ̈
ｉ
ｉ，ＴＭ ＝ｍＴＭｇ

ｉ
ｉ，ＴＭ ＋Ｆ

ｉ
ｄ，ＴＭ ＋Ｆ

ｉ
ｃｐｌ，ＴＭ．

其中，对于只具有 １个质量块的 ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星
来说，

Ｆｉｃｐｌ，ＴＭ ＝－Ｆ
ｉ
ｃｐｌ，ＳＣ，

则质量块相对于卫星的运动在卫星固连参考轨道

坐标系中可以表示为

　 ｑ̈ｌ＋２ωｌｉ，ｌ×ｑ
ｌ＋ωｌｉ，ｌ×ｑ

ｌ＋ωｌｉ，ｌ×ω
ｌ
ｉ，ｌ×ｑ

ｌ＝ｇｌｉ，ＴＭ－

　　ｇｌｉ，ＳＣ＋
Ｆｌｄ，ＴＭ＋Ｆ

ｌ
ｃｐｌ，ＴＭ

ｍＴＭ
－
Ｆｌｃ，ＳＣ＋Ｆ

ｌ
ｄ，ＳＣ－Ｆ

ｌ
ｃｐｌ，ＴＭ

ｍＳＣ
．

（１）
其中：ｑ为质量块相对卫星本体的位置矢量；上标
ｌ表示矢量在参考轨道坐标系中求导并表示；
ωｌｉ，ｌ＝［０ ０ ω］Ｔ，ω为参考轨道坐标系相对于
惯性系的角速率．此动力学方程与编队星间相对
动力学形式非常相似，本质上都是描述绕中心引

力体运动的两个物体的相对轨道运动．
１２　空间扰动

空间扰动可以分为同时作用到卫星和质量块

的力以及只作用到卫星本体的力，前者包括天体

引力、卫星和质量块之间的万有引力以及由测量
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和控制引起的卫星和质量块之间的耦合，后者包

括卫星与高层大气相互作用产生的气动力、电磁

辐射力、卫星在地磁场运动产生的洛伦兹力等．对
于本文的近地轨道单质量块ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星来说，

主要的干扰源如表１所示［２，９－１０］．除了这些主要
干扰外，地球反照、日月引力和卫星内腔剩余电磁

场在某些任务也需要考虑．

表１　ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星的主要干扰源

干扰源 受力体 表达式

大气阻力 卫星 ａａｉｒ＝－
１
２
ＣｄＳＡρ
ｍ( )
ＳＣ
｜ｖｒｅｌ｜２

ｖｒｅｌ
｜ｖｒｅｌ｜

卫星 －质量块静电耦合 卫星 ／质量块 ａｃｐｌ，ＴＭ ＝
ＦＤＣ＋Ｋｃｐｌｑ＋Ｄｃｐｌｑ

ｍＴＭ

太阳光压 卫星 ａｓｏｌａｒ＝－χＰ⊙
ａ２⊙
｜ｒ⊙ ｜

２

ＳＳＣＲ
ｍＳＣ

ｒ⊙
｜ｒ⊙ ｜

地磁场 卫星 ／质量块 ａＬｏｒｅｎｔｚ＝
ｑ·ｖ×Ｂ
ｍ

①

卫星 －质量块万有引力 卫星 ／质量块 取决于具体的卫星质量分布情况

剩余气体 卫星 ／质量块 ａｇａｓ＝
Ｐａ槡 ｐ

ｍＴＭ
（２ｋＢＴＰｍＮ）１／４ ～

Ｐ
１０－６( )Ｐａ

１／２

　　　　注：①对于全封闭内腔来说，质量块所受到的地磁场产生的洛伦兹力为０．

　　对于本文所考虑的单质量块ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星，
可以通过将质量块放置于卫星质心使卫星与质量

块间的万有引力最小化，同时日月等天体对于卫

星和质量块的引力加速度相同，不会引起二者的

相对运动，对于表１中的静电耦合表达式，ＦＤＣ为
与相对状态无关的部分［１］，通过设计可以使其为

小量，因此，若控制器能够将质量块保持在卫星质

心，则可以极大地降低二者的耦合．
近地卫星与上层大气相互作用产生的气动力

是最主要的干扰源，表 １的公式中 Ｃｄ为阻力系
数，ＳＡ为卫星迎风面的截面积，ρ为卫星所在位置
的大气密度，大气密度模型非常复杂，依赖于卫

星的位置、太阳时以及太阳和地磁场活动等多种

因素，本文采用ＮＲＬＭＳＩＳＥ００模型，ｖｒｅｌ为卫星相
对于大气的速度，假设高层大气随着地球自转，则

ｖｒｅｌ＝ｖＳＣ－ｖａｉｒ＝ｖＳＣ－ω×ｒＳＣ．
其中：ｖＳＣ是卫星速度；ｖａｉｒ为大气运动速度；ω 为
地球自转角速度．

２　控制器设计
２１　模型简化

对于近地 ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星来说，合成干扰 Ｆｄ
的主要部分是大气阻力，质量块与卫星之间的耦

合力相对来说是１个小量，当卫星运行于圆或者
近圆轨道时（这一假设符合当前ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星的
实际情况，如ＧＯＣＥ、ＳＴＥＰ和 ＧＰＢ等），在参考轨
道坐标系中，大气阻力的主要部分是常值项和以

轨道周期为周期的时变项，即干扰的主要部分为

慢变项，另外卫星在轨质量也是１个慢变量，由于
控制器将质量块相对于卫星质心的偏移保持为接

近０，使得式（１）中引力梯度项为一小量，因此在
控制器设计中不考虑地球引力场的高阶项也是足

够的，接下来基于上述对干扰的分析结果设计自

适应控制器和干扰补偿器．得到如下用于控制器
设计的模型：

ｍＳＣ（̈ｑ
ｌ＋２ωｌｉ，ｌ×ｑ

ｌ＋ωｌｉ，ｌ×ｑ
ｌ＋ωｌｉ，ｌ×ω

ｌ
ｉ，ｌ×

　　　　ｑｌ）－ｍＳＣΔｇ
ｌ
ＳＣ，ＴＭ ＋Ｆ

ｌ
ｄ ＝－Ｆ

ｌ
ｃ，ＳＣ． （２）

其中

　ΔｇｌＳＣ，ＴＭ ＝ｇ
ｌ
ｉ，ＴＭ －ｇ

ｌ
ｉ，ＳＣ≈－

μ（ｒｌｉ，ＳＣ＋ｑ
ｌ）

‖ｒｌｉ，ＳＣ＋ｑ
ｌ‖３＋

　　　　　　
μｒｌｉ，ＳＣ

‖ｒｌｉ，ＳＣ‖
３，

Ｆｌｄ＝－
ｍＳＣ（Ｆ

ｌ
ｄ，ＴＭ＋Ｆ

ｌ
ｃｐｌ，ＴＭ）－ｍＴＭ（Ｆ

ｌ
ｄ，ＳＣ－Ｆ

ｌ
ｃｐｌ，ＴＭ）

ｍＴＭ
≈

　　　Ｆｌｄｒａｇ，ＳＣ．
其中Ｆｌｄｒａｇ，ＳＣ为大气阻力．
２２　控制器设计

首先给出如下的两个引理［１１］：

引理１　给定微分方程 γ＝ｅ＋αｅ，若γ（ｔ）∈
Ｌ∞，则ｅ（ｔ）∈Ｌ∞ 且 ｅ（ｔ）∈Ｌ∞．

引理２　给定微分方程 γ＝ｅ＋αｅ，若γ（ｔ）∈
Ｌ∞，γ（ｔ）∈Ｌ２且 γ（ｔ）渐近收敛于０，则 ｅ（ｔ）和
ｅ（ｔ）渐近收敛于０．
式（２）可以进一步整理成
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ｍＳＣｑ̈＋ｍＳＣＣ（ω）ｑ＋ｍＳＣＮ（ｑ，ω，ω，ｒＳＣ）＋
　　　　Ｆｄ ＝－Ｆｃ，ＳＣ．
为简洁起见这里省略了上标ｌ，其中

Ｃ＝
０ －２ω　 ０
２ω ０ ０







０ ０ ０
，

Ｎ＝

－ωｙ－ω２ｘ＋
μ（ｒＳＣ＋ｘ）

［（ｒＳＣ＋ｘ）
２＋ｙ２＋ｚ２］３／２

－μ
ｒ２ＳＣ

ωｘ－ω２ｙ＋ μｙ
［（ｒＳＣ＋ｘ）

２＋ｙ２＋ｚ２］３／２

μｚ
［（ｒＳＣ＋ｘ）

２＋ｙ２＋ｚ２］３／

















２

．

选择

ｘ１ ＝ｑ，
ｘ２ ＝ｑ．

可得

ｘ１ ＝ｘ２，
ｘ２ ＝ｍ

－１
ＳＣ［－ｍＳＣＣｘ２－ｍＳＣＮ－Ｆｄ－Ｆｃ，ＳＣ］．

　　令
ｚ＝－Λｘ１，̈ｚ＝－Λｘ２，
ｓ＝ｘ２－ｚ＝ｘ２＋Λｘ１．

其中Λ为一正定的常对角阵．选择如下形式的控
制器：

Ｆｃ，ＳＣ ＝－ｍ^ＳＣ̈ｚ－ｍ^ＳＣＣｚ－ｍ^ＳＣＮ＋ＫＤｓ－Ｆ^ｄ．
其中ＫＤ为一正定的常对角阵．将控制器代入到动
力学中，可得

ｍＳＣｘ２＋ｍＳＣＣｘ２＋ｍＳＣＮ＝ｍ^ＳＣ̈ｚ＋ｍ^ＳＣＣｚ＋
　　　　　ｍ^ＳＣＮ－ＫＤｓ＋珟Ｆｄ． （３）
其中珟Ｆｄ为干扰估计误差，且

珟Ｆｄ ＝Ｆ^ｄ－Ｆｄ．
　　式（３）两边减去ｍＳＣ̈ｚ＋ｍＳＣＣｚ，整理可得
ｓ＝ｍ－１ＳＣ［珟ｍＳＣ̈ｚ＋珟ｍＳＣＣｚ＋珟ｍＳＣＮ－ｍＳＣＣｓ－ＫＤｓ＋珘Ｆｄ］．

（４）
其中 珟ｍＳＣ为质量估计误差，且

珟ｍＳＣ ＝ｍ^ＳＣ－ｍＳＣ．
　　选择Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ＝１２［ｍＳＣｓ
Ｔｓ＋Γ１珟ｍＳＣ珟ｍＳＣ＋珟Ｆ

Ｔ
ｄΓ２珟Ｆｄ］．

其中Γ１为一正常数，Γ２为一正定的常对角阵．
对Ｖ沿式（４）求导，可得

Ｖ＝ｍＳＣｓ
Ｔｓ＋Γ１珟ｍＳＣ珟ｍ

·

ＳＣ＋珟Ｆ
Ｔ
ｄΓ２珟Ｆ

·

ｄ ＝ｓ
Ｔ［珟ｍＳＣ̈ｚ＋

　　珟ｍＳＣＣｚ＋珟ｍＳＣＮ－ｍＳＣＣｓ－ＫＤｓ＋珟Ｆｄ］＋

　　Γ１珟ｍＳＣ珟ｍ
·

ＳＣ＋珟Ｆ
Ｔ
ｄΓ２珟Ｆ

·

ｄ ＝ｓ
Ｔ［珟ｍＳＣ̈ｚ＋珟ｍＳＣＣｚ＋

　　珟ｍＳＣＮ－ＫＤｓ＋珟Ｆｄ］＋Γ１珟ｍＳＣ珟ｍ
·

ＳＣ＋珟Ｆ
Ｔ
ｄΓ２珟Ｆ

·

ｄ．
分别选取

珟ｍ
·

ＳＣ ＝－Γ
－１
１ ｓ

Ｔ（̈ｚ＋Ｃｚ＋Ｎ）， （５）

珟Ｆ
·

ｄ ＝－Γ
－１
２ ｓ． （６）

可得

Ｖ＝－ｓＴＫＤｓ≤－λｍｉｎ（ＫＤ）‖ｓ‖
２
２≤０．（７）

　　由式（７）可知，Ｖ或者递减或者定常，且由于
Ｖ非负，则Ｖ∈Ｌ∞，这意味着ｓ∈Ｌ∞，珟ｍＳＣ∈Ｌ∞以
及珟Ｆｄ∈Ｌ∞，由引理１可知，ｘ１∈Ｌ∞ 且ｘ２∈Ｌ∞，
根据式（４）可进一步得出 ｓ∈Ｌ∞，另外，对式（７）
两端积分可得

Ｖ（０）－Ｖ（∞）≥λｍｉｎ（ＫＤ）∫
∞

０
‖ｓ‖２

２ｄｔ．

于是可知 ｓ∈ Ｌ２，结合前面得到的 ｓ∈ Ｌ∞，由
Ｂａｒｂａｌａｔ引理可以得出

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｓ（ｔ）＝０，

进而由引理２可知
ｌｉｍ
ｔ→∞
ｅ（ｔ）＝０，

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｅ（ｔ）＝０．

　　至此，在ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星质量和干扰为常值的
假设下，证明了本文的自适应控制器可以保证卫

星对质量块跟踪误差的渐进收敛，同时质量估计

误差和干扰估计误差有界，而实际上卫星在轨质

量以及干扰的主要部分是１个慢变的时变量，根
据文献［１２］，式（５）和式（６）中基于常值质量和干
扰设计的梯度估计器对于慢变量仍然具有很好的

估计结果．

３　仿真结果
本节给出了１个具体的仿真场景对本文的自

适应控制器进行分析验证．仿真场景设置如下：卫
星本体的质量为 ８６６ｋｇ，质量块的质量为
０１１１ｋｇ，卫星运行于半长轴为６６７８ｋｍ偏心率为
０００１的近圆轨道，轨道倾角为８８５°，升交点赤经
为０°，近地点幅角为４５°，初始时刻真近角为１８０°．

大气阻力系数Ｃｄ＝２２，卫星迎风面有效面积

ＳＡ ＝０４４ｍ
２；卫星表面对太阳光的吸收、镜面反

射和 漫 反 射 系 数 分 别 为 ０２７、０２４３３３和
０４８６６７，有效面积ＳＳ ＝１ｍ

２；耦合参数选择为［１３］

ＦｌＤＣ ＝
４×１０－１４

５×１０－１４

３×１０－









１４
Ｎ，

Ｋｌｃｐｌ＝
ω２ｎ ０ ０

０ ２ω２ｎ ０

０ ０ ９ω２









ｎ

Ｎ／ｍ，
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Ｄｌｃｐｌ＝
δ ０ ０
０ ５δ ０
０ ０ ７







δ

Ｎ·ｓ／ｍ．

其中ωｎ＝２π×０００１ｓ
－１，δ＝－ｌｎ０５×０００１．

控制器相关参数选择为：Λ＝ｄｉａｇ（０１，０１，
０１），Γ１ ＝１０

－８，Γ１ ＝ｄｉａｇ（０００２，０００２，０００２），
ＫＤ ＝ｄｉａｇ（２００，２００，２００），^ｍＳＣ（０） ＝０９ｍＳＣ，Ｆ^ｄ ＝
［０　０　０］ＴＮ．

仿真结果如图２～图５所示．图２给出的是
卫星对质量块的位置跟踪误差在参考轨道坐标系

的分量，三轴误差都保持在纳米级，由于轨道为

近圆轨道，ｙ轴与速度方向近似重合，此方向上大
气阻力最为显著，因此相应的 ｙ轴跟踪误差也较
大，另外从ｚ轴跟踪误差可以明显看出，在３０００ｓ
和４５００ｓ两个时刻附近，跟踪误差出现了突变，
这是由于卫星分别进入和离开地球阴影区造成了

太阳光压突变，这从图４中给出的太阳光压幅值
也可以看出，干扰估计器对于慢变的干扰具有很

好的估计效果，但是对于快变干扰估计效果较差，

造成了短期内跟踪误差增大；另外从图４中可以
看出，在非阴影区太阳光压可以看做是１个常量，
因此可以利用简单的太阳光压模型并结合太阳是

否可见将其作为１个前馈项在控制器中引入，这
可以一定程度上改善控制结果；图３给出了三轴
控制力，根据控制力的大小可以参考文献［１４］选
择合适的推力器组合；最后，图５给出了对干扰的
估计误差，可以看出在卫星进出地球阴影区时估

计误差明显增加．
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图２　卫星与质量块的相对位移
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图３　卫星的三轴控制力
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图４　主要干扰幅值
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图５　三轴干扰估计误差
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４　结　论
本文研究了近地轨道具有单个质量块的

ＤｒａｇＦｒｅｅ卫星位移模式的控制问题，所得到的自
适应控制器包含了卫星质量估计器和干扰估计

器．仿真结果表明，此控制器可以保证纳米级的跟
踪误差，由于时变的空间干扰的主要部分为慢变

量，因此干扰估计器可以给出较好的估计结果，只

是在卫星进出地球阴影区时，太阳光压突变会造

成短时间的跟踪误差和估计误差增加．进一步的
工作将会考虑微推力器限制并在仿真中加入高频

干扰（例如大气密度高频变化和高层大气风等）

以更加真实的评估系统性能．
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