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摘 要: 三轴主惯量接近的航天器长期在轨采用惯性系的角动量管理,使用垂直于轨道面的某一主惯性轴为𝑌 轴,

建立参考的惯性系进行控制器设计,轨道摄动使轨道长周期项与时间呈近似线性关系,导致控制器输出线性累加. 针

对此问题,分析轨道摄动导致控制律失效的原因,参考内模原理扩维方程,重新设计最优控制方法进行惯性系的角动

量管理. 通过半物理仿真表明了摄动补偿方法的可行性,且角动量和姿态长期稳定性均优于补偿前.
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Abstract: The momentum management controller is used for large spacecrafts with orbit maintenance of long life which

only have small difference in three-axis main inertia. It should be guaranteed that one inertia axis of spacecraft is strictly

perpendicular to the orbital plane. Then, an inertial reference coordinate system for momentum management is established.

It is observed that the drift of long-period orbit factors has an approximate linear relation to time, which leads to a linear

increase of output offset of the momentum control. Therefore, the failed reasons in the design of the optimal control law are

analyzed, and the state equation is augmented with internal model principle to compensate the perturbation, then the optimal

quadratic regulators with pole placement method is used to design the controller according to the state space equation. Finally,

semi-physical simulation validates the controller. The results show that the design of the compensation method is feasible,

and the long term stability of attitude and angular momentum are achieved.
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0 引引引 言言言

长期在轨的大型航天器 (如空间站等)采用控制

力矩陀螺 (CMG)进行姿态控制, CMG是一种角动量

交换装置, 当角动量饱和时需要卸载. 空间站长期

在轨的姿态控制采用角动量管理, 主要有两类典型

模式——“和平”号空间站的“相对太阳惯性定向模

式”[1-2]和国际空间站的“轨道系角动量管理控制模

式”[3]. 考虑到角动量管理对空间站惯量矩阵的约束,

相对太阳惯性定向模式要求三轴主惯量相差足够小;

而轨道系角动量管理控制模式则要求三轴主惯量相

差足够大.

对于采用相对太阳惯性定向模式进行角动量管

理的航天器, 为了使重力梯度力矩不积累, 可以选取

惯性参考坐标系的 𝑦轴为航天器严格垂直于轨道面

的主惯性轴. 轨道会受到各种摄动因素的影响,包括

地球非球形引力摄动、大气阻力摄动、三体引力摄

动、太阳光压摄动、坐标系摄动等[4]. 对于长期在轨

的航天器,摄动影响长期累积会对航天器轨道的长期

影响非常大[5].

轨道摄动使角动量管理的基准坐标系 𝑦轴与轨

道面不能保持垂直关系,且夹角成线性变化, 从而导

致重力梯度力矩不断积累. 采用传统的最优控制策
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略,角动量控制量的输出偏置呈线性累加, 最终导致

姿态角和角动量发散,因此需要补偿轨道摄动对于惯

性系角动量管理的长周期影响.

本文以一类三轴主惯量相差不大的大型航天器

为对象,首先通过对采用基于最优控制的一般角动量

管理方法的半物理仿真分析,表明了轨道摄动会严重

地影响系统的稳定性.为了解决该问题,分析了轨道

摄动长周期因素导致最优控制律设计中线性化近似

失效的原因,采用内模原理扩维状态方程 (增加轨道

长周期元素的状态变量)补偿轨道摄动影响的方法,

并重新设计了最优控制的方法进行惯性系的角动量

管理. 对某构型航天器惯性系下的角动量控制进行半

物理仿真,结果表明了所提出方法的可行性和有效性.

1 惯惯惯性性性系系系角角角动动动量量量管管管理理理控控控制制制设设设计计计

1.1 动动动力力力学学学模模模型型型

采用文献 [6, 8]的方法建立模型, 定义轨道坐

标系𝑂𝑜𝑥𝑜𝑦𝑜𝑧𝑜原点在航天器质心, 𝑥𝑜指向飞行方向,

𝑧𝑜指向地心方向, 𝑦𝑜与𝑥𝑜、𝑧𝑜按右手规则形成正交坐

标系, 惯性坐标系𝑂𝑖𝑥𝑖𝑦𝑖𝑧𝑖在初始时刻 (飞行模式转

入惯性系角动量管理的时刻)与𝑂𝑜𝑥𝑜𝑦𝑜𝑧𝑜重合,在惯

性空间内保持指向不变.

假设 1 设定𝑂𝑜𝑥𝑜𝑦𝑜𝑧𝑜相对𝑂𝑖𝑥𝑖𝑦𝑖𝑧𝑖旋转的角

度,即𝑥𝑜轴与𝑥𝑖轴的夹角为𝜗,则有[6]

𝑅𝑖 = [sin𝜗 0 − cos𝜗]T. (1)

其中: 𝑇 𝑖
𝑔𝑔 = 3𝜔2

0 [𝑅
𝑖]× 𝐽 𝑖𝑅𝑖, 𝜗 = 𝜔0(𝑡− 𝑡0).

假设 2 姿态看作在平衡点附近的小角度,则从

航天器本体系𝑂𝑏𝑥𝑏𝑦𝑏𝑧𝑏到𝑂𝑖𝑥𝑖𝑦𝑖𝑧𝑖的坐标转换矩阵

可近似表示为

𝐶𝑖
𝑏 = 𝐼 +Θ . (2)

其中: 𝐼为 3× 3的单位阵; Θ为 𝜃𝑖𝑖𝑏的反对称矩阵,且

Θ =

⎡⎢⎣ 0 −𝜃𝑧 𝜃𝑦

𝜃𝑧 0 −𝜃𝑥
−𝜃𝑦 𝜃𝑥 0

⎤⎥⎦ . (3)

由假设 1和假设 2可以得出航天器与CMG角动

量的线性关系[6],状态空间的表达如下所示:

[ℎ̇𝑖
𝑐 𝜃𝑖𝑖𝑏 𝐻̇𝑖

𝑠/𝑐 𝑓0 𝑓11 𝑓12 𝑓21 𝑓22 ]T =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 [𝐽𝑏]−1 0 0 0 0 0

0 𝐴𝐻𝜃 0 0 0 0 0 0

𝐴0ℎ 𝐴0𝜃 0 0 0 0 0 0

𝐴11ℎ 𝐴11𝜃 0 0 0 𝜔0𝑰 0 0

𝐴12ℎ 𝐴12𝜃 0 0 −𝜔0𝑰 0 0 0

𝐴21ℎ 𝐴21𝜃 0 0 0 0 0 2𝜔0𝑰

𝐴22ℎ 𝐴22𝜃 0 0 0 0 −2𝜔0𝑰 0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
×

[ℎ𝑖
𝑐 𝜃𝑖𝑖𝑏 𝐻𝑖

𝑠/𝑐 𝑓0 𝑓11 𝑓12 𝑓21 𝑓22]T+

[−𝑰 0 𝑰 0 0 0 0 0]T𝑇 𝑖
𝑐+

[0 0 𝑰 0 0 0 0 0]T(𝑇 𝑖
𝑑 + 𝑇 𝑠

𝑔𝑔). (4)

其中: 上标 𝑖为在惯性系内,下标 𝑠/𝑐为航天器, ℎ̇𝑖
𝑐为

CMG的角动量, 𝐻̇𝑖
𝑠/𝑐 = 𝑇 𝑖为航天器的角动量, 𝜃𝑖𝑖𝑏 =

[𝜃𝑥 𝜃𝑦 𝜃𝑧]为姿态角, 作用在航天器上的力矩包括

CMG控制力矩𝑇 𝑖
𝑐、重力梯度力矩𝑇 𝑖

𝑔𝑔和外干扰力矩

𝑇 𝑖
𝑑, 𝑇 𝑠

𝑔𝑔为与姿态角无关的重力梯度分量.

1.2 控控控制制制器器器设设设计计计和和和仿仿仿真真真

状态空间表达式中 𝑓为滤波状态变量,通过设置

3×3的矩阵𝐴𝑖ℎ和𝐴𝑖𝜃 (𝑖 = 0, 11, 12, 21, 22)进行定义.

利用𝐴𝑖ℎ和𝐴𝑖𝜃的行变量消除稳态时航天器的姿态或

CMG角动量波动.按照文献 [6]设置𝐴𝑖ℎ和𝐴𝑖𝜃,并进

行仿真验证.

1.2.1 半半半物物物理理理平平平台台台的的的搭搭搭建建建

半物理仿真平台有真实的星上设备与地面测试

系统组成,如图 1所示. 星上采用 1 553 B总线架构,包

括控制器、敏感器和执行机构. 地面采用分布式控制

系统,利用TTP时间触发总线的架构, 包括动力学计

算机、指令计算机和其他功能计算机.另外,地面测试

系统的计算机通过以太网将遥测信息传输到数据服

务器. 地面测试系统和星上设备之间有地检接口,已

实现动力学数据对敏感器的激励和星上控制指令对

动力学的输出.
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图 1 半物理仿真平台

1.2.2 摄摄摄动动动影影影响响响的的的仿仿仿真真真

假设一个大型航天器的惯性张量为

𝐽𝑏 =

⎡⎢⎣ 4.413 3e + 5 3.791 2e + 3 4.563 6e + 2

3.791 2e + 3 1.151 3e + 5 −2.025 9e + 3

4.563 6e + 2 −2.025 9e + 3 4.245 7e + 5

⎤⎥⎦ ,

𝐽𝑏单位为 kg⋅m2,其三轴主惯量相差不大.

针对系统 (4), 可以利用带极点配置的最优二次

型方法设计控制律[9],控制器形式为

𝑇 𝑖
𝑐 = −𝐾𝑥. (5)

设定相关稳定裕度为−0.5𝜔0 (即目标是将闭环

系统的特征极点配置在−0.5𝜔0以左)、迭代退出条件

1/2× tr(𝐵𝑅−1𝐵𝑇𝑄𝑖) < 10−4、可以得出的控制参数

𝐾. 在不考虑轨道摄动时, 𝜗 = 𝜔0(𝑡− 𝑡0). 实际情况下,
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当轨道的Kepler根数Ω和𝜆变化时, 𝜗 ∕= 𝜔0(𝑡 − 𝑡0)

影响了轨道系到惯性系旋转关系式的近似.

仿真中,设定航天器的初始姿态和姿态角速度均

为零, 轨道高度为 400 km, Ω的长周期项摄动系数为

−1.240 92 e-006, 𝜆的一次长周期项摄动系数为

0.001 149. 通过半物理仿真实验可以得到仿真结果

如图 2所示.
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图 2 角动量管理下的仿真曲线

对于长期在轨数据,图 2中时间以轨道周期为单

元,分别标明了姿态角、角动量和重力梯度力矩随着

时间的长期变化趋势. 若将Ω和𝜆长周期项摄动系数

设置为一个较小值,则𝜗 ≈ 𝜔0(𝑡 − 𝑡0),在平衡点附近

满足轨道系到惯性系的旋转关系 (式 (1)),控制律的鲁

棒性保证了航天器姿态和角动量的稳定性. 重新进行

仿真,结果如图 3所示.
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图 3 忽略部分轨道摄动项的姿态曲线
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由图 2和图 3可见,在Ω和𝜆长周期摄动的影响

下,姿态角、角动量和重力梯度力矩会随着时间逐渐

地发散,从而影响系统的稳定性和可控性, 且最优控

制结果不能满足航天器长期在轨稳定运行的要求. 在

提出补偿方法前,首先分析轨道长周期摄动趋势.

2 摄摄摄动动动模模模型型型和和和对对对角角角动动动量量量控控控制制制的的的长长长期期期影影影响响响

为了去除轨道摄动问题对于惯性系角动量管理

的不利影响,首先分析摄动模型. 在轨航天器会受到

各种摄动力的影响,对于近地轨道航天器, 地球非球

形引力摄动和大气阻力摄动的影响最为明显.

根据文献 [7]可以推导出包含轨道摄动长周期项

的运动参数形式⎧⎨⎩

𝑎 = 𝑎0, 𝑒 = 𝑒0, 𝑖 = 𝑖0,

Ω = Ω0 + Ω1(𝑡− 𝑡0) +𝑂(𝐽2
2 ),

𝜔 = 𝜔0 + 𝜔1(𝑡− 𝑡0) +𝑂(𝐽2
2 ),

𝜆 = 𝜔 +𝑀 = 𝜔0 +𝑀0 + (𝑛+ 𝜆1)(𝑡− 𝑡0) +𝑂(𝐽2
2 ).

(6)

其中: (𝑎, 𝑒, 𝑖,Ω , 𝜔,𝑀)为航天器的Kepler根数;下标 0

为航天器的初始状态; 𝑛为航天器的平运动速度 (简

称平运动),且𝑛 =
√

GE/𝑎3, GE为触引力常数; 𝜆为

航天器沿迹角.

仿真中, 设定航天轨道数据如下: 轨道高度约

400 km, 轨道倾角约 42∘, Ω的长周期项摄动系数为

−1.240 92e-006, 𝜆的一次长周期项摄动系数为

0.001 149. 长期在轨轨道相关数据变化如图 4所示.
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图 4 轨道参数的长期变化

由图 4可见,轨道摄动对轨道半长轴、偏心率和

倾角的影响主要是短周期摄动; 对升交点赤经漂移

除了短周期摄动外, 还包含长周期项,并与时间近似

呈线性关系.根据轨道坐标系和赤道坐标系的转换关

系[11],非周期性的长期偏移量导致本体系到惯性系转

换矩阵的近似无效,应改写为𝐶𝑖
𝑏 = 𝑓(𝜃𝑖𝑖𝑏,Ω),即

𝐶𝑖
𝑏 = 𝐶𝑖

𝑟 × 𝐶𝑟
𝑏 , 𝐶

𝑖
𝑟 = (𝐼 +Θ).

其中: 𝐶𝑟
𝑏 为本体系到航天器初始时刻 (飞行模式转入

惯性系角动量管理的时刻)轨道面中轨道系的坐标转

换矩阵, 可以利用赤道坐标系作为基准,根据两个坐

标系和赤道坐标系的转换关系[10]计算得到; 𝐶𝑖
𝑏也存

在长周期的偏置量, 导致角动量管理策略的不合理,

系统不稳定.

3 轨轨轨道道道摄摄摄动动动补补补偿偿偿控控控制制制

由于升交点赤经的长周期摄动,本体系到惯性系

转换矩阵中进行的平衡点附近的小角度近似不成立,

根据第 2节对于轨道摄动的分析,可以得出

𝐶𝑖
𝑏 = 𝑓(𝜃𝑖𝑖𝑏,Ω). (7)

从航天器本体系𝑂𝑏𝑥𝑏𝑦𝑏𝑧𝑏到𝑂𝑖𝑥𝑖𝑦𝑖𝑧𝑖的坐标转换矩

阵可近似表示为

𝐶𝑖
𝑏 = 𝐶𝑖

𝑟 × 𝐶𝑟
𝑏 , 𝐶

𝑖
𝑟 = (𝐼 +Θ). (8)

其中𝐶𝑟
𝑏 为本体系到航天器初始时刻 (飞行模式转入

惯性系角动量管理的时刻)轨道面中轨道系的坐标转

换矩阵, 可以利用赤道坐标系作为基准,根据两个坐

标系和赤道坐标系的转换关系[10]计算得到,即

𝐶𝑟
𝑏 =

⎡⎢⎣ cos(ΔΩ) 0 − sin(ΔΩ)

0 1 0

sin(ΔΩ) 0 cos(ΔΩ)

⎤⎥⎦ . (9)

采用姿态角的方法处理ΔΩ ,进行平衡点附近的小角

度近似,得到

𝐴𝐻Ω = 3𝜔2
0

⎡⎢⎣ 𝐽21/2 0 0

0 0 0

0 0 −𝐽23/2

⎤⎥⎦ . (10)

根据转换关系 (8)∼ (10)和状态空间表达式 (4),

航天器和CMG角动量的线性关系转换为

[ℎ̇𝑖
𝑐 𝜃𝑖𝑖𝑏 𝐻̇𝑖

𝑠/𝑐 Ω̇ 𝑓0 𝑓11 𝑓12 𝑓21 𝑓22]T =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 [𝐽𝑏]−1 0 0 0 0 0 0

0 𝐴𝐻𝜃 0 𝐴𝐻Ω 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0

𝐴0ℎ 𝐴0𝜃 0 0 0 0 0 0 0

𝐴11ℎ 𝐴11𝜃 0 0 0 0 𝜔0𝑰 0 0

𝐴12ℎ 𝐴12𝜃 0 0 0 −𝜔0𝑰 0 0 0

𝐴21ℎ 𝐴21𝜃 0 0 0 0 0 0 2𝜔0𝑰

𝐴22ℎ 𝐴22𝜃 0 0 0 0 0 −2𝜔0𝑰 0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

×
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[ℎ𝑖
𝑐 𝜃𝑖𝑖𝑏 𝐻𝑖

𝑠/𝑐 Ω 𝑓0 𝑓11 𝑓12 𝑓21 𝑓22]T+

[−𝐼 0 𝐼 0 0 0 0 0 0]T𝑇 𝑖
𝑐+

[0 0 𝐼 0 0 0 0 0 0]T(𝑇 𝑖
𝑑 + 𝑇 𝑠

𝑔𝑔)+

[0 0 0 𝐼 0 0 0 0 0]TΩ1. (11)

对于长周期线性变化的Ω , 控制器𝑇 𝑖
𝑐 = −𝐾𝑋

中包含Ω ,因此CMG的输出力矩随着Ω的变化 (轨道

的摄动)而变化,通过姿态的偏置和CMG力矩抵消重

力梯度的变化. Ω是长周期变化的,作为𝑋的一个状

态变量, ΔΩ是航天器在此位置时Ω的微小变化量,

因此在平衡点附近小角度近似是有效的. 𝑂𝑏𝑥𝑏𝑦𝑏𝑧𝑏到

𝑂𝑖𝑥𝑖𝑦𝑖𝑧𝑖的转换矩阵为

𝐶𝑖
𝑏 =

⎡⎢⎣ cos𝜗 0 − sin𝜗

0 1 0

sin𝜗 0 cos𝜗

⎤⎥⎦ . (12)

Ω长周期影响对于角动量管理是线性变化的,对

于角动量的控制, ΔΩ和𝜗都可以看作频率为Ω1和

𝜔0的干扰项, 使用内模原理的方式进行消除, 且ΔΩ

和𝜗一次项泰勒展开式为

ΔΩ = Ω1(𝑡− 𝑡0), 𝜗 = 𝜔0(𝑡− 𝑡0). (13)

根据上述分析,轨道摄动可以作为控制系统的干

扰不稳定模型,使用内模原理将摄动长周期项作为内

模输入, 并设计输出调节器. 结合ΔΩ和𝜗的近似表

达,使用数值分析方法设计输出调节器[12],新的空间

状态表达式 (11)可以变换为如下形式:

[ℎ̇𝑖
𝑐 𝜃𝑖𝑖𝑏 𝐻̇𝑖

𝑠/𝑐 𝑓0 𝑓11 𝑓12 𝑓21 𝑓22 𝑓31 𝑓32]T =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 [𝐽𝑏]−1 0 0 0 0 0

0 𝐴𝐻𝜃 0 0 0 0 0 0

𝐴0ℎ 𝐴0𝜃 0 0 0 0 0 0

𝐴11ℎ 𝐴11𝜃 0 0 0 𝜔0𝐼 0 0

𝐴12ℎ 𝐴12𝜃 0 0 −𝜔0𝐼 0 0 0

𝐴21ℎ 𝐴21𝜃 0 0 0 0 0 2𝜔0𝐼

𝐴22ℎ 𝐴22𝜃 0 0 0 0 −2𝜔0𝐼 0

𝐴31ℎ 𝐴31𝜃 0 0 0 0 0 0

𝐴32ℎ 𝐴32𝜃 0 0 0 0 0 0

→

←

0 0

0 0

0 0

0 0

0 0

0 0

0 0

0 0

0 Ω1𝐼

−Ω1𝐼 0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

ℎ𝑖
𝑐

𝜃𝑖𝑖𝑏

𝐻𝑖
𝑠/𝑐

𝑓0

𝑓11

𝑓12

𝑓21

𝑓22

𝑓31

𝑓32

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

+

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

−𝐼
0

𝐼

0

0

0

0

0

0

0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

𝑇 𝑖
𝑐+

[0 0 𝐼 0 0 0 0 0 0 0]T(𝑇 𝑖
𝑑 + 𝑇 𝑠

𝑔𝑔). (14)

其中: 𝐴𝑖ℎ和𝐴𝑖𝜃(𝑖 = 31, 32)为模型基于内模原理增

广系统的矩阵系数[13], 用来抑制升交点赤经Ω长周

期项整数倍频率成份的干扰力矩对姿态的影响,且有

𝐴31ℎ =

⎡⎢⎣ 0 0 0

0 0 0

0 0 0

⎤⎥⎦ , 𝐴31𝜃 =

⎡⎢⎣ 1 0 0

0 1 0

0 0 1

⎤⎥⎦ ,

𝐴32ℎ =

⎡⎢⎣ 0 0 0

0 0 0

0 0 0

⎤⎥⎦ , 𝐴32𝜃 =

⎡⎢⎣ 0 0 0

0 0 0

0 0 0

⎤⎥⎦ ;

Ω1长周期项为−7.110 4e-5[8]. 利用带极点配置的最

优二次型方法设计控制律[8], 设定相关稳定裕度为

−0.5𝜔0 (目标是将闭环系统的特征极点配置在

−0.5𝜔0以左)、迭代退出条件 1/2× tr(𝐵𝑅−1𝐵T𝑄𝑖) <

10−4、可以得出的控制参数𝐾. 通过半物理仿真实验,

得到数据曲线如图 5∼图 8所示.
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图 5 轨道摄动补偿后的姿态角曲线
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图 6 轨道摄动补偿后的CMG角动量曲线
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图 7 轨道摄动补偿后的角动量曲线
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图 8 轨道摄动补偿后的重力梯度力矩曲线

4 结结结 论论论

大型航天器惯性系角动量管理中,使用现有的最

优控制方法无法解决轨道摄动造成的姿态角和角动

量发散问题.鉴于此,本文研究了轨道摄动的模型,分

析了轨道摄动长周期因素导致最优控制律设计中线

性化近似失效的原因,参考内模原理, 采用状态方程

扩维 (增加轨道长周期元素的状态变量)补偿轨道摄

动影响的方法,重新设计了最优控制的方法进行惯性

系的角动量管理,并通过轨道补偿改善了惯性系角动

量管理的性能,解决了轨道摄动影响惯性系角动量管

理的难题.理论分析和半物理仿真验证均表明, 利用

所提出的轨道补偿方法,可以提高航天器轨道的长期

稳定性, 保障重力梯度力矩长期在容许范围内,提高

了角动量管理策略的可靠性和长期稳定性,具有较强

的可行性.
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