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偏置动量卫星阻尼力矩作用下的

姿态运动特性分析及控制方法

刘善伍, 王 俊†, 容建刚, 赵永佳, 陈宏宇
(上海微小卫星工程中心，上海 201003)

摘 要: 针对偏置动量卫星阻尼阶段的姿态运动特性进行分析,并基于时域分析方法提出弱偏置角动量的选取
方法,改善阻尼过程中滚动-偏航角收敛的动态性能.以实际应用为背景,考虑一箭多星发射模式下,安装约束的限
制导致星箭分离后偏置角动量方向严重偏离轨道面法线方向的情况,提出一种基于弱偏置角动量的姿态控制方
法,在无需三轴姿态信息的情况下,可以避免由于偏置角动量的定轴性导致滚动-偏航角收敛时间很长的问题.仿
真结果表明,所提出的方法能够有效减少姿态捕获时间,且易于实现,具有较高的工程实用价值.
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Analysis and control method of attitude motion characteristics under
damping moment of bias-momentum satellite
LIU Shan-wu, WANG Jun†, RONG Jian-gang, ZHAO Yong-jia, CHEN Hong-yu

(Shanghai Engineering Center for Microsatellites，Shanghai 201003，China)

Abstract: The attitude motion characteristic of the bias-momentum satellite at the rate damping stage is analyzed, and a
method for selecting weak bias angular momentum is proposed based on time-domain analysis to improve the dynamic
performance of roll-yaw convergence. Considering the multi-star launching mode, the limitation of the installation
constraints leads to the serious deviation of the bias angular momentum from the normal direction of the orbit after the
separation, therefore, an attitude control method based on weak bias angular momentum is proposed. The method can
avoid the problem that the convergent time of the roll-yaw angle is longer due to the gyroscopic intertia of bias angular
momentum. The simulation results show that the proposed method can effectively reduce the attitude acquisition time
and is easy to be implemented in engineering.
Keywords: bias-momentum satellite；weak bias angular momentum；attitude acquisition；spinning momentum wheel；
damping moment
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偏置动量卫星偏置角动量的定轴性对滚动-偏

航轴产生陀螺罗盘效应,在不使用偏航敏感器的情况
下只控制滚动-俯仰轴姿态即可实现卫星三轴姿态控
制,卫星结构简单、成本低、可靠性高,受到了广泛关
注[1-8].本文针对偏置动量卫星阻尼阶段的姿态运动
特性作理论分析,并提出弱偏置角动量的选取方法以
改善阻尼过程中滚动-偏航角收敛的动态性能.以实
际应用为背景,考虑卫星释放后偏置角动量方向严重
偏离轨道面法线方向且长时间无姿态信息的情况,提
出一种基于弱偏置角动量的姿态控制方法,避免偏置
角动量的强定轴性导致滚动-偏航角收敛时间很长的

问题.
目前,对于偏置动量卫星的研究主要集中在动力

学建模、动量轮角动量管理以及姿态稳定控制算法

设计.文献 [9]考虑太阳光压力矩的影响,提出了非自
旋偏置动量太阳帆航天器的建模方法;文献 [10]针对
三轴磁控偏置动量稳定卫星,考虑磁矩饱和问题,设
计了有界线性反馈控制器,实现了磁控偏置动量姿控
系统全局渐近稳定;文献 [11]设计了磁控算法实现滚
动-偏航轴姿态控制及偏置角动量管理,并证明了在
磁矩饱和及磁棒部分故障时,偏置动量姿态控制系统
局部稳定.针对偏置动量卫星速率阻尼阶段的研究
主要集中在基于大量数值仿真结果得出的磁阻尼过
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程中姿态收敛性结论[12-13],基于理论方法分析阻尼
过程中姿态收敛性的研究很少.
本文首先基于劳茨稳定判据分析偏置动量卫星

速率阻尼阶段的姿态运动特性,并基于时域分析方法
提出弱偏置角动量的选取方法以改善滚动-偏航角收
敛的动态性能.进一步考虑一箭多星发射方式下,由
于安装约束的限制,卫星释放后偏置角动量方向严
重偏离轨道面法线方向,偏置角动量的定轴性使滚
动-偏航角收敛时间过长,导致星上敏感器长时间处
于不可用区域,无法进行三轴磁控,不利于姿态捕获.
为此,提出一种基于弱偏置角动量的姿态控制方法,
当卫星以任意姿态释放后,仅在阻尼力矩的作用下,
滚动-偏航角能够较快收敛.最后,通过数值仿真验证
了本文提出的阻尼阶段卫星姿态运动特性分析结果

的正确性,同时也验证了本文提出的基于弱偏置角动
量的姿态控制方法能够有效减少滚动-偏航角的收敛
时间,更利于卫星姿态捕获及星上能源补充.

1 卫星动力学模型

带动量装置的刚体卫星姿态动力学模型[14]可描

述为

Iω̇bi + ωbi×(Iωbi +H) = Tc − Ḣ. (1)

其中: I为卫星惯量矩阵,若取主惯量轴为本体坐标
系,则惯量矩阵为对角矩阵I = diag(Ix, Iy, Iz);H为
飞轮角动量,考虑在卫星本体系的y轴加入偏置角动

量,即H = [0, hy, 0]
T; ωbi = [ωbix, ωbiy, ωbiz]

T为卫

星相对惯性系的角速度在本体坐标系中的表示;Tc

= [Tcx, Tcy, Tcz]
T为姿态控制力矩.

采用3-1-2转序的欧拉角描述卫星姿态,姿态角
分别为滚动角φ、俯仰角θ和偏航角ψ.空间旋转角速
度ωbi等于本体系相对轨道系的旋转角速度ωbo与轨

道系相对惯性系的角速度ωoi之和,即
ωbi = [ωbix, ωbiy, ωbiz]

T = ωbo + ωoi. (2)

其中

ωbo =


ωbox

ωboy

ωboz

 =


−ψ̇sin θ cosφ+ φ̇ cos θ

ψ̇ sinφ+ θ̇

ψ̇ cos θ cosφ+ φ̇ sin θ

 ,

ωoi =


−ωo(cos θ sinψ + sinφ sin θ cosψ)

−ωo cosφ cosψ
−ωo(sin θ sinψ − sinφ cos θ cosψ)

 ,
ωo为卫星轨道角速度.

2 阻尼阶段姿态运动特性分析

文献 [14]考虑重力梯度力矩的影响,分析了稳态
阶段偏置动量卫星三轴姿态的固有稳定性,对于速率

阻尼阶段的姿态运动特性没有做相关研究.

2.1 滚动-偏航角收敛性分析

在小角度假设条件下,速率阻尼控制律如下所
示:

Tc = [−kdxφ̇ − kdy θ̇ − kdzψ̇]. (3)

将式 (3)代入 (1),忽略二阶小量,可得滚动-偏航轴的
姿态动力学方程如下所示:Ixφ̈− ωohyφ− hyψ̇ = −kdxφ̇,

Izψ̈ − ωohyψ + hyφ̇ = −kdzψ̇.
(4)

取状态变量为 z = [φ φ̇ ψ ψ̇]
T

,可得状态方程如
下所示:

ż = Az. (5)

其中A为系统矩阵,且

A =



0 1 0 0

ωohy
Ix

−kdx
Ix

0
hy
Ix

0 0 0 1

0
−hy
Iz

ωohy
Iz

−kdz
Iz


,

系统特征方程为

|sI4×4 −A| = 0. (6)

由劳茨稳定判据可知,当hy < 0时,该特征方程的根
均有负实部,滚动-偏航角稳定收敛.

当偏置角动量hy < 0时,在阻尼控制律 (3)的作
用下,滚动-偏航角稳定收敛.特别是当卫星轨道为太
阳同步晨昏轨道时,可在无三轴姿态的情况下实现太
阳捕获,利于星上能源补充,具有很重要的工程意义.

2.2 俯仰角运动特性分析

俯仰通道动力学方程为

Iy θ̈ = −kdy θ̇. (7)

当t = 0时, θ(0) = θ0, θ̇(0) = ωy0,求解式(7)可得

θ(t) = θ0 +
ωy0Iy
kdy

− ωy0Iy
kdy

e−
kdy
Iy

t
. (8)

由式 (8)可知,俯仰角最终的运动规律主要由阻尼系
数 kdy决定. kdy是与阻尼力矩相关的增益系数,当
kdy为常值时,俯仰角最终趋于常值;当kdy周期性变

化时,俯仰角最终以kdy变化周期为周期往复运动.

2.3 弱偏置角动量的选取方法

下面基于时域分析方法提出一种弱偏置角动量

的选取方法,在hy < 0的条件下,选取合适的弱偏置
角动量来改善滚动-偏航角收敛的动态性能.
针对偏航轴,在小角速度假设前提下将hyφ̇视为
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扰动力矩,可将偏航轴化为标准二阶模型,如下所示:

Izψ̈ + kdzψ̇ − ωohyψ = 0. (9)

其闭环传递函数为

Φz(s) =

1

s2 +
2kdz

2
√

−ωohyIz

√
−ωohyIzs+ (

√
−ωohyIz)2

.

(10)

阻尼比为 ζz = kdz/(2
√

−ωohyIz),工程上为了得到
较好的动态性能,阻尼比通常取为 0.4∼ 0.8.可初步
求得弱偏置角动量hy满足hy ∈ A,

A = [−1.562 5,−0.390 6]× k2dz/(ωoIz).
(11)

同理,将滚动轴化为标准二阶模型,如下所示:

Ixφ̈+ kdxφ̇− ωohyφ = 0. (12)

类似于偏航轴的分析方法,可得弱偏置角动量满足hy ∈ B,

B = [−1.562 5,−0.390 6]× k2dx/(ωoIx).
(13)

因此,弱偏置角动量同时满足式 (12)和 (13)可得到较
好的动态性能,即

hy ∈ A
∩
B. (14)

3 基于弱偏置角动量的姿态控制方法

通常,偏置动量卫星在释放前动量轮起旋到目标
角动量,释放后要求偏置角动量方向在轨道面法线附
近,卫星入轨后进行速率阻尼控制,完成速率阻尼且
有姿态信息后进入三轴磁控,实现姿态捕获.传统控
制方法如图1所示.
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图 1 传统控制方法

目前,小卫星大多采用一箭多星方式发射,由于
安装约束的限制,部分卫星安装条件得不到满足,导
致星箭分离后卫星的偏置角动量方向严重偏离轨道

面法线方向.这种情况下,如果在星箭分离前将动量
轮起旋到目标角动量,偏置角动量的定轴性将导致
阻尼过程中滚动-偏航角收敛变慢,安装在星上的敏
感器长时间处于不可使用区域,得不到姿态信息,不

能进入三轴磁控,不利于卫星姿态捕获及星上能源补
充.
针对上述情况,提出一种基于弱偏置角动量的姿

态控制方法.当卫星以任意姿态释放后,在阻尼力矩
的作用下,滚动-偏航角均能快速收敛.相比于传统方
法,该方法无需三轴姿态信息,有效缩短了姿态捕获
及星上能源补充的时间,具有较高的工程实用价值.
基于弱偏置角动量的姿态控制方法.卫星释放

后进行速率阻尼控制,同时动量轮起旋到弱偏置角动
量,完成姿态捕获后偏置动量轮继续起旋到目标角动
量,如图2所示.
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图 2 基于弱偏置角动量的姿态控制方法

星箭分离后进行速率阻尼,同时动量轮起旋到弱
偏置角动量,可适当避免由于偏置角动量的定轴性导
致滚动-偏航角收敛时间变长的现象.完成姿态捕获
后慢速起旋动量轮到目标角动量,以达到卫星姿态控
制精度对偏置角动量的要求.

4 仿真分析

以某工程实际型号为例,利用Matlab / Simulink
软件作仿真分析,验证本文提出的理论分析方法的正
确性以及基于弱偏置角动量的姿态控制方法的有效

性.该方法已经在某型号上成功应用.仿真参数选择
如下:卫星轨道高度为400 km,偏心率为0,轨道倾角
为97 ◦;初始角速度为 [1.2 1.2 1.2] ◦/s;阻尼系数为
kdx = 0.007, kdy = 0.007, kdz = 0.007;目标偏置角动
量为hy = −0.086Nms;转动惯量为

I =


1.07 0.01 0.012

0.01 1.51 0.011

0.012 0.011 1.05

 kg · m2.

磁力矩器作为执行机构,最大磁矩为2.5A · m2,
采用1秒磁控1秒不控的控制方式.当三轴角速率均
小于0.5 ◦/s时,完成速率阻尼;当滚动-偏航角均小于
20 ◦时,完成姿态捕获.采用本文所提出的方法可计
算得到该型号卫星的弱偏置角动量范围为 (−0.063,
−0.016) Nms, 采用传统方法时的目标角动量为
−0.086Nms.针对不同释放姿态对两种方法进行多
组对比仿真,结果如表1所示.



2266 控 制 与 决 策 第34卷

表 1 阻尼及姿态捕获所用时间

序号 释放姿态 / (◦) 姿态控制方法 阻尼时间 / s 姿态捕获时间 / s

1 [0 0 50]
传统方法 650 5 200
本文方法 650 4 000

2 [0 0 80]
传统方法 740 7 600
本文方法 560 3 700

3 [0 0 100]
传统方法 700 9 200
本文方法 540 4 000

4 [0 0 120]
传统方法 710 10 600
本文方法 540 4 400

5 [0 0 150]
传统方法 700 15 200
本文方法 540 4 800

6 [0 0 180]
传统方法 700 16 600
本文方法 560 2 500

以表1中第3组为例,给出仿真结果如图3∼图7
所示.
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图 3 传统姿态控制方法的角速度变化曲线

ψ
(

)/
φ

(°
)

θ
/(

°)

0 0.5 1.0 1.5 2.0

t /10 s
4

φ

ψ

-200

0

200

100

-100

-200

0

200

100

-100

0 0.5 1.0 1.5 2.0

t /10 s
4

-20

0.5

0

20

1.0 1.5 2.0

图 4 传统姿态控制方法的欧拉角变化曲线
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图 5 基于弱偏置角动量姿态控制方法的角速度变化曲线
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图 6 基于弱偏置角动量姿态控制方法的欧拉角变化曲线
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图 7 基于弱偏置角动量姿态控制

方法的偏置角动量变化曲线

传统姿态控制方法的仿真结果如图3和图4所
示.由图3可知,大约700 s左右完成速率阻尼.由图4
可知,大约在9 200 s左右,滚动-偏航角均收敛到20 ◦

以内,即完成姿态捕获;稳态时,俯仰角以轨道周期为
运动周期作往复运动,这验证了本文提出的理论分析
方法是正确的.
基于弱偏置角动量的姿态控制方法的仿真结

果如图 5∼图 7所示.卫星释放后进行速率阻尼控
制,同时动量轮起旋达到弱偏置角动量−0.017Nms,
完成姿态捕获后动量轮继续起旋达到目标角动量

−0.086Nms,如图7所示.由图5可知,约540 s完成速
率阻尼.由图6可知,在4 000 s左右,滚动-偏航角均收
敛到20 ◦以内,即完成姿态捕获;稳态时,俯仰角以轨
道周期为运动周期作往复运动,这验证了本文提出的
理论分析方法是正确的.
以上仿真结果表明,两种方法速率阻尼耗时差别

不大,然而姿态捕获耗时有明显差别.以相同的姿态
释放后,基于弱偏置角动量的姿态控制方法姿态捕获
耗时明显更少.随着释放时偏置角动量方向与轨道
面法线方向的偏差变大,传统方法姿态捕获时间明显
变长,但基于弱偏置角动量的姿态控制方法姿态捕获
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时间相对较稳定.
事实上,卫星姿态捕获时间还会受轨道高度、转

动惯量、阻尼系数和释放角速度的影响.针对具体某
一型号卫星,其转动惯量和执行机构能力确定,相应
的阻尼系数也确定.对于不同轨道高度的卫星,基于
弱偏置角动量的姿态控制方法同样适用.中低轨时,
可采用磁力矩器或推力器作为执行机构;高轨时,磁
场强度太弱,一般以推力器为执行机构.释放角速度
越大,姿态捕获时间越长.以相同角速度释放后,相比
于传统方法,基于弱偏置角动量的姿态控制方法均能
够更快完成姿态捕获.

5 结 论

本文分析了偏置动量卫星速率阻尼阶段的姿态

运动特性,基于时域分析方法提出了弱偏置角动量的
选取方法以改善滚动-偏航角收敛的动态性能.以实
际应用为背景,考虑到一箭多星发射方式下,由于安
装约束的限制,卫星释放后偏置角动量严重偏离轨道
面法线方向,导致星上敏感器长期处于不可用区域,
无法获得三轴姿态信息,为此提出了一种基于弱偏置
角动量的姿态控制方法,当卫星以任意姿态释放后,
在没有三轴姿态信息的情况下,滚动-偏航角能较快
收敛.仿真结果表明,本文针对阻尼阶段卫星姿态运
动特性的理论分析是正确的.同时,由仿真结果可知,
基于弱偏置角动量的姿态控制方法能够有效减少滚

动-偏航角收敛时间,更利于姿态捕获及星上能源补
充,且该方法易于实现,具有较大的工程实用价值.
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