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利用气动力矩卸载动量轮的策略
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摘 要: 根据环境力矩的特点,针对轨道高度 500 km以下的一类卫星,提出一种全新的利用气动力矩卸载动量轮
的策略,通过对卫星已有机构的功能复用在不增加执行机构的基础上实现卸载,极大地改善了磁力矩器卸载引入
的电磁环境与姿态抖动问题.卸载策略既可以独立使用,也可以作为备份与其他卸载方案混合使用,具有重要的
工程实践意义.仿真结果表明,卸载策略能够在不影响卫星整体功能的前提下实现动量轮的卸载.
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Strategy for momentum wheels unloading utilizing aerodynamic torque
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Abstract: The paper proposes a novel strategy of unloading momentum wheels utilizing momentum wheels aerodynamic
torque for satellites with orbit below 500km, based on the character of the space environment torque. Unloading is
completed by multiplexing the existing mechanism without any new mechanism. The electromagnetic interference and
attitude tremble introduced by magnetic torquer unloading are reduced greatly. The proposed strategy can be used
separately or used with other unloading strategies as backup, which has significant importance in engineering. Simulation
results show that the proposed strategy works well without impacting satellite performance.
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0 引 䀰

在现代航天工程中,动量轮加磁力矩器已经成为
姿态控制系统的标准设计思路:动量轮通过动量交
换的方式吸收储存空间中干扰力矩造成的角动量扰

动,然后通过磁力矩器对动量轮进行卸载[1-6].这种控
制系统结构简单且可靠性高,能够满足多数卫星的任
务需求,在现代航天工程中被广泛采用.

卫星在轨运行时所处空间环境较为复杂,会对卫
星姿控系统造成影响的主要有地球引力场、地磁场、

太阳光压和稀薄大气等.在现代航天工程中,除重力
梯度稳定卫星[7]等,在进行姿控系统设计时,各种环
境力矩均作为扰动力矩处理,成为动量轮需要卸载的
主要原因之一.另外,由于环境力矩建模的不确定性,

为了保证系统在轨运行的可靠性,在进行系统设计时
需要保留足够的控制裕度,造成控制系统性能浪费和
精度下降.

本文根据空间环境力矩的特点,针对轨道高度在
500 km以下的卫星,设计一种全新的利用气动力矩
卸载动量轮的策略.

与工程中普遍采用的磁力矩器卸载方法相比,气
动力矩卸载策略充分利用了空间环境力矩,通过对卫
星已有机构的功能复用,不需配置额外执行机构便可
实现卸载.此外,与磁力矩器的脉冲式工作方式不同,
气动力矩持续作用的缓变特性不仅会造成卫星的姿

态抖动,还可以改善卫星的电磁环境.气动力矩卸载
策略既可以独立应用,也可以作为备份与其他卸载策
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略混合使用,具有重要的工程应用意义.

1 空间环境力矩建模

分析空间环境对卫星姿态的影响是卫星姿控系

统设计的主要内容之一.卫星在轨时需要考虑的环
境力矩主要有重力梯度力矩、地磁力矩、太阳光压

力矩和气动力矩等[8-10].

1.1 重力梯度力矩

重力梯度力矩是由于处于地球引力场内的卫星

各质点所受引力的差别而对卫星的质心产生的力

矩[11].在卫星本体坐标系,重力梯度力矩的表达式为

Tg =
3µ

4
(E × IE). (1)

其中:µ = 398 600.44 km3/s2为地心引力常数, I为卫
星的惯量矩阵,E = −r/r为卫星指向地心的单位矢

量.

1.2 地磁力矩

地磁力矩是由于卫星上电子仪表和姿控用磁矩

线圈产生的剩余磁场和地磁场相互作用产生的力

矩.地磁力矩的表达式为

Tm = Mm ×B. (2)

其中:Mm为卫星的剩余磁矩,B为地磁场的磁场强
度,可以通过计算模式IGRF得到[12-13].

1.3 太阳光压力矩

太阳光压力矩是太阳辐射作用在卫星表面上产

生的力矩.太阳光压在数值上等于太阳辐射动量的
变化率[14].太阳光压力矩的表达式为

F = −P (1 + υ)S cos2 δn+
P (1− υ)S sin δ cos δt, (3)

Tsun = ρ× F . (4)

其中:P为太阳光压系数,υ为表面反射系数,S为太
阳照射表面积, δ为太阳入射角,n和 t为受照射面的

法向和切向单位矢量,ρ为卫星质心到太阳光压作用
点的矢径.

1.4 气动力矩

气动力矩是由于稀薄大气分子撞击卫星表面产

生的力矩.对于轨道高度500 km以下的卫星,气动力
矩是主要的空间环境力矩[15].采用动量转换原理建
立气动力撞击模型,可以得到气动力矩的表达式为

Faero = −1

2
CdρS(n · vs)vs, (5)

Taero = L× Faero. (6)

其中:Cd为阻力系数, ρ为大气密度,S为迎流面面
积,n为迎流面发现矢量,L为卫星质心到气动力作
用点的矢径,卫星表面迎流速度

vs = Rbi(v
i
sate − vi

aero) = Rbi(v
i
sate − ωaero × r),

(7)

Rbi为惯性系到卫星本体系的转换矩阵,vi
sate为卫星

运动速度,ωaero为稀薄大气的旋转角速度.

2 气动力矩卸载策略

现代航天工程中,应用最广泛的姿态控制系统设
计是动量轮交换吸收扰动角动量,磁力矩器卸载动量
轮.这种设计虽然被广泛应用,但是仍存在无法避免
的缺陷:磁力矩器在卸载时会产生较强的磁场,此外
脉冲式工作方法会引入姿态抖动的问题.
针对磁力矩器卸载的缺陷,基于空间环境力矩的

特点,对于轨道高度低于500 km的卫星,本文提出了
一种利用气动力矩卸载动量轮的策略.以图1所示的
一类常见的卫星结构为例,气动力矩卸载动量轮策略
通过对帆板的功能复用,利用气动力矩、地磁力矩分
别实现对卫星的滚动和偏航通道、俯仰通道的卸载.
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图 1 卫星结构示意图

2.1 滚动和偏航通道

假设卫星每侧帆板的面积为Ssd,标称角动量为
hs0,滚动和偏航通道的卸载算法流程如下:

1) 计算太阳矢量在卫星本体坐标系XOZ平面

内的投影反方向单位矢量n.
2)计算每侧帆板引入的气动力矩.
由式 (5)∼ (7),结合图 1所示卫星结构,得到卫星

两侧帆板引入的气动力矩的表达式

Tsailbd1 = −1

2
CdρSsd(n1 · vs)L1 × vs, (8)

Tsailbd2 = −1

2
CdρSsd(n2 · vs)L2 × vs, (9)

其中L1和L2是卫星质心到气动力作用点的矢量.不
失一般性,假设卫星的质心在坐标原点,则L1 =

(0 l 0)T = −L2.
3) 计算因两侧帆板的指向不对称引入的差分气

动力矩

∆Tsailbd = Tsailbd1 + Tsailbd2 =

− 1

2
CdρSsd[(n1 · vs)L1 + (n2 · vs)L2]× vs =

− 1

2
Cdρ(−1 0 1)vs(n1 − n2)

Tvs. (10)

4)计算角动量与标称值的差

∆hs = (dhx dhy dhz) = hs − hs0. (11)
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5)卸载逻辑判断

dh = max(dhx dhz). (12)

对dh进行卸载逻辑判断,若不需卸载,则本次循环结
束,否则继续.

6)计算提供卸载力矩所需的帆板转角,
∆Tsailbd(i) =

dh

dT
;

n1 = Ry(θ)n;

n1 = Ry(−θ)n.

(13)

其中: i = 1或3, dT为期望卸载时长,Ry(θ)为绕Y轴
旋转θ角的旋转矩阵,有

Ry(θ) =


cos θ 0 − sin θ

0 1 0

sin θ 0 cos θ

 . (14)

以上就是滚动和偏航通道的卸载算法流程.但
是,在步骤6)中有可能会出现求解得到的θ角较大造

成帆板光照条件变差而影响卫星的能源状况.对此,
有两种解决方案:
方案A 增加算法进行卸载的约束条件,仅在地

影区进行卸载,在太阳照射区将角动量扰动暂时存储
在动量轮中.
方案B 进行卸载的条件不变,依据卫星的能源

状况计算出可以接受的帆板转角阈值 θmax,对方程
(13)增加约束条件

θ =


θmax, θ ⩾ θmax;

−θmax, θ ⩽ −θmax;

θ, otherwise.

(15)

综上所述,滚动和偏航通道的两种卸载方案流程
可总结如图 2所示.
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图 2 滚动和偏航通道卸载流程

2.2 俯仰通道

由式 (10)可以发现,差分气动力矩无法在俯仰通
道提供力矩,因此俯仰通道的卸载需要借助于地磁力
矩实现.在硬件上仅需要在卫星的Z轴或X轴方向

配置一个小磁矩的磁力矩器即可.俯仰通道卸载流
程如下:

1)由式(11)得到俯仰通道角动量偏差dhy.
2) 对dhy进行卸载逻辑判断,若不需要卸载,则

本次循环结束,否则继续.
3)计算磁力矩器需要输出的磁矩方向DM ,当磁

力矩器在Z轴时,有

DM = −sign(dhy) · sign(Bbx); (16)

当磁力矩器在X轴时,有

DM = −sign(dhy) · sign(Bbz). (17)

其中: sign(·)为符号函数,Bbx和Bbz为地磁矢量在本

体系下的分量.

3 卸载策略分析

3.1 俯仰通道与滚动/偏航通道的耦合

俯仰通道的卸载会耦合到滚动或偏航通道,当俯
仰通道使用的磁矩较大时影响会较为明显.为了消
除这种影响,对式(11)进行如下修正:

∆hs = hs +DMP0 ×Bb − hs0, (18)

其中P0 = (0 0 P0)
T或(0 P0 0)T,P0是俯仰通道使

用的磁矩.

3.2 卸载策略的约束条件

卫星所处空间环境中大气密度稀薄,卸载策略所
能利用的气动效应相对有限,因此存在一定的适用
范围限制.下文将讨论使用气动力矩卸载策略的约束
条件.
从卫星在轨长期运行维持角动量平衡的角度,气

动力矩卸载策略在滚动和偏航通道满足式 (19)的约
束条件.其中:T0为卫星的轨道周期,T1为一个轨道

周期内的太阳照射区时长,Tc为进行卸载的时长,满
足0 ⩽ Tc ⩽ T0.∥∥∥ w

T0

(Tg + Tm)dt+
w
T1

Tsundt+w
T0−Tc

Taerodt
∥∥∥ ⩽∥∥∥ w

Tc

∆Taerodt
∥∥∥. (19)

从卫星瞬时角动量角度,卫星姿态进行大角度快
速机动时会在短时间内与动量轮进行大幅度角动量

交换,为了维持动量轮的转速,气动力矩卸载策略要
在滚动和偏航通道满足约束条件
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∥∆h∥ ⩽
∥∥∥ w

∆T
∆Taerodt

∥∥∥. (20)

其中:∆h为卫星与动量轮交换的角动量,∆T为卫星

控制系统对于卸载持续时间的约束指标.
此外,气动力矩的大小还受到卫星帆板偏转角度

的约束.较大的偏转角度虽然能够提供更大的气动
力矩,但是会影响卫星能源的获取,所以要综合卫星
整体状态选择帆板偏转角度阈值.理论分析表明,当
偏转角度达到20◦时,帆板的有效照射面积仍高于未
偏转状态的94%.
当以上约束条件不满足时,气动卸载策略无法独

立完成卸载任务,此时需要采用其他卸载策略 (例如
磁力矩器卸载等)来替代气动卸载策略或者共同完
成卸载.

4 仿真验证

选取某型号卫星进行仿真验证,参数为:本体尺
寸 30 cm× 30 cm× 30 cm,帆板尺寸 30 cm×90 cm,卫
星轨道为倾角98◦的400 km圆轨道,动量轮配置方式
为3正1斜.方案A设置偏转角度阈值θmax = 27◦,方
案B设置偏转角度阈值θmax = 7◦.卫星Z轴方向配

置一个磁矩为0.2A · m2的磁力矩器.
图3展示了卫星在轨运行20 000 s内所受气动力

矩、地磁力矩和太阳光压力矩的大小和变化情况.
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图 3 环境力矩

图4(a)和4(b)展示了无卸载和磁力矩器卸载时
动量轮的转速与标称值之差的变化情况.可以看出,

无卸载时动量轮转速呈振荡发散趋势,动量轮转速很
快饱和从而造成卫星姿态失控,通过卸载可以长时间
保持动量轮的转速只做小幅波动,保证了动量轮姿态
控制的功能.图4(c)和4(d)是利用气动力矩卸载方案
A和方案B时动量轮转速的变化情况.可以发现, 2种
卸载方案都很好地实现了动量轮的卸载.
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图 4 不同卸载条件下动量轮的转速变化

在图 4中仍可以发现一些不同之处.首先,虽然
都是利用气动力矩进行卸载,但方案A的转速变化幅
值比方案B要大一些.这是因为方案A需要将每轨太
阳照射区的扰动角动量先存储在动量轮中,在卫星进
入地影区才进行卸载.另外,经对比可以发现,利用气
动力矩卸载时转速变化比磁力矩器卸载更平缓,这就
是利用气动力矩卸载可以降低卸载造成的卫星姿态

抖动的原因.
另外,为了验证不同轨道对卸载效果的影响,图

5(a)和图5(b)为轨道倾角20◦时的卸载效果,图5(c)和
图 5(d)为轨道倾角 60◦时的卸载效果.可以发现,虽
然不同轨道对卸载效果有所影响,但利用气动力矩仍
可以很好地完成卸载.
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图 5 轨道倾角20◦和60◦时卸载效果

5 结 论

本文提出的利用气动力矩卸载动量轮的策略,从
一个新的角度看待并解决动量轮的卸载问题,通过对
卫星上已有机构的复用,在不增加额外执行机构、不
影响卫星功能的前提下实现了动量轮的卸载.利用
气动力矩卸载动量轮可以极大地降低磁力矩器卸载

带来的姿态抖动和电磁环境干扰问题,还可以作为备
份卸载方案,具有重要的工程实践意义.
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