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基于气动力矩和模型预测的LEO卫星角动量管理算法
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摘 要: 为抑制气动力矩对近地轨道 (LEO)卫星姿态控制系统的影响,改善卫星电磁环境,设计一种基于气动力
矩和模型预测的LEO卫星角动量管理算法,利用气动力矩管理卫星角动量并通过磁力矩器辅助提高角动量管理
效率和可靠性.利用所设计的角动量管理算法构建卫星姿态动力学的线性化模型和姿态控制律,预测角动量变化
趋势;通过在卫星太阳阵常规运动上附加额外的小角度偏转,将LEO卫星主导摄动力矩的气动力矩转化为管理卫
星角动量的控制力矩.仿真实验表明,与传统的角动量管理策略相比,所设计的角动量管理算法通过将气动力矩
转化为角动量管理控制力矩,能够有效节省卫星角动量管理的消耗.此外,该算法在不增加物理机构的前提下可
以作为卫星的备用角动量管理策略,能够显著增强卫星姿态系统的可靠性和鲁棒性.
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Abstract: To depress the influence on satellite attitude control caused by environment torque, decrease the propellant
consumption, and improve the electromagnetic environment in satellites, a momentum management algorithm is proposed
for low earth orbit (LEO) satellites, which utilizes moment wheels to control attitude and aerodynamic torque to manage
momentum. The proposed algorithm predicts the momentum variation via the linearized attitude dynamic model and
corresponding control law, manages momentum utilizing the dominant aerodynamic torque through controlling the tiny
rotation angle of the solar array, and adopts quadratic programming algorithm to optimize the management result.
Compared with traditional schemes, simulations with high-fidelity space environment models demonstrate the proposed
algorithm has ability to reduce energy consumption via converting the dominant environment perturbation into control
torque. Besides, the proposed algorithm can enhance the reliability and robustness of the system by being treated as
redundant momentum management strategy without any extra physical devices.
Keywords: aerodynamic torque；predictive model；quadratic programming problem；momentum management；solar
array

0 引 䀰

角动量管理是卫星姿态控制系统的主要任务

之一,关乎卫星任务的成败.受卫星姿态机动、空间
环境力矩等各种因素的叠加和累积作用影响,卫星角
动量会偏离设计的标称值,因此,在工程中需要通过
推力器、磁力矩器等执行机构管理卫星角动量,保证
姿态控制系统的功能.伴随着航天工程的发展,角动

量管理算法也在不断发展.为了适应工程中更为复
杂的应用场景和更高的应用要求,角动量管理算法从
最初的滞环控制、零极点配置逐步发展至自适应控

制、最优控制等算法[1-7].相比于不断发展的算法,受
限于空间环境的特殊性,角动量管理的执行机构主要
仍限于常用的推力器和磁力矩器等[8-9],且其固有的
和潜在的缺陷也无法避免.主要表现在推力器依赖
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于推进剂,因此,采用推力器管理角动量会增加卫星
质量,对于质量敏感的航天器是额外的负担;而磁力
矩器会引入电磁干扰,形成卫星的通信和控制系统的
潜在隐患.此外,推力器和磁力矩器的开关脉冲式工
作方式会影响卫星,特别是微小卫星姿态的稳定度和
指向精度.

研究表明,环境力矩作为造成卫星角动量变化的
主要因素,通过设计算法也可以用来实现卫星角动量
的管理[10].在先前的研究[11]中,笔者提出了一种基于
气动力矩的LEO(low earth orbit)卫星角动量管理算
法,并仿真验证了算法的可行性.算法以LEO卫星的
主导环境力矩,即气动力矩[12-13]为媒介,实现卫星角
动量的管理.相比于传统角动量管理算法,其优势在
于: 1)算法将主导环境摄动力矩转化为控制力矩,有
效降低了环境摄动对角动量的影响; 2)算法通过控
制卫星太阳阵的微小偏转角度实现气动力矩的转化

利用,不需要卫星设计额外执行机构; 3)气动力矩是
连续变化的,不会引入电磁干扰等额外影响.本文将
考虑工程实践中的诸多约束,进一步完善基于气动
力矩的卫星角动量管理算法,使其具备工程实用的价
值.
相比于地面环境的复杂性,更为简单的空间环境

使得卫星的姿态及角动量变化预测具备更高的准确

性和可信度[14-15].因此,本文所设计的角动量管理算
法利用线性化动力学模型预测卫星姿态和角动量变

化,通过控制卫星太阳阵适当的微小角度偏转,将差
分气动力矩转化为控制力矩实现角动量管理.为了
提高角动量管理效率,降低角动量管理算法对卫星其
他系统的影响,确保角动量管理算法符合工程实现的
约束,本文将太阳阵的偏转角度求解建模为二次规划
问题 (quadratic programming, QP),并采用微推力器和
滞环控制算法作为辅助,提高角动量管理的可靠性和
鲁棒性.仿真实验表明,本文所设计的角动量管理算
法能够有效实现LEO卫星角动量的管理,降低卫星
角动量管理的消耗.

1 气动力矩模型

本文所设计的基于气动力矩和模型预测的角动

量管理算法适用于具有图1所示结构的一类对地观
测LEO卫星.
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图 1 卫星结构模型

为使文中内容简明准确,定义本文中所用坐标系
统: 1)惯性坐标系,坐标原点位于地心、x轴指向春分
点、z轴垂直于赤道面指向北极的右手坐标系; 2)轨
道坐标系,坐标原点位于卫星质心、z轴指向地心、

y轴指向轨道角动量反方向的右手坐标系; 3)本体坐
标系,坐标原点位于卫星质心、坐标轴平行于卫星主
惯量轴的右手坐标系(见图1).
视近地轨道稀薄气体为自由分子流,可以得到

LEO卫星所受气动力和力矩计算公式为

Fa = −1

2
CDρS(n

Tvs)vs, (1)

Ta = La × Fa. (2)

其中:CD是气动阻力系数; ρ是稀薄气体密度;S是
卫星迎流面面积;n是卫星瞬时速度在本体下单位
方向矢量;La是卫星气动压心至质心的气动力臂矢

量;vs = Rbi(vsate − ωa × r)是卫星相对于稀薄气体

分子流的速度,Rbi是惯性坐标系至本体坐标系的转

换矩阵, r和vsate是卫星瞬时位置和速度,ωa是稀薄

气体分子流惯性系下旋转角速度.
由图1所示结构卫星的太阳阵引入的差分气动

力矩为

∆Ta = Ta1 + Ta2 =

− 1

2
CDρS[(n

T
1 vs)L1 + (nT

2 vs)L2]× vs. (3)

其中:Ta1和Ta2分别是由左右两侧太阳阵所引入的

气动力矩;n1和n2、L1和L2分别是式 (1)和 (2)中
相对应的方向向量n及气动力臂矢量L.不失一般
性,L1可以描述为L1 = (lx ly lz)

T = L;依据卫星
的对称性结构,L2 = (lx − ly lz)

T = L− 2L0,其中
L0 = (0 ly 0)T.

将气动力臂矢量表达式代入式 (3),得到差分气
动力矩计算式为

∆Ta = −CD

2
ρS[(n1 + n2)

TvsL− 2nT
2 vsL0]× vs.

(4)

如果卫星左右两侧太阳阵分别在标称指向基础

上按照相反方向额外旋转大小相同的角度α,则n1

和n2计算表达式如下:

n1 = Ry(α) · n, (5)

n2 = Ry(−α) · n. (6)

其中:n是太阳阵的标称指向,即太阳矢量在卫星
XOZ平面内投影的反方向;Ry(α)是沿卫星本体Y

轴的旋转矩阵,即
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Ry(α) =


cosα 0 − sinα
0 1 0

sinα 0 cosα

 . (7)

工程中为降低太阳阵额外的旋转对卫星能源获

取的影响等,旋转角度α被限定在接近于0◦的小范围

内,所以满足sinα ≈ α, cosα ≈ 1,有

n1 + n2 = 2n, (8)

n2 = (I +C1α)n. (9)

其中: I ∈ R3×3是单位矩阵,而

C1 =


0 0 1

0 0 0

−1 0 0

 . (10)

将方程 (5)∼ (10)代入 (4),太阳帆引入差分气动
力矩可简化为

∆Ta = CA1 · α+CA0. (11)

其中

CA1 = CDρSn
TCT

1 vsL0 × vs, (12)

CA0 = −CDρSn
Tvs(L−L0)× vs. (13)

2 角动量管理算法

在本节中,将依据姿态动力学和控制律建立刚体
卫星角动量预测模型,并通过二次规划算法设计卫星
角动量管理算法,以平衡角动量管理效率以及诸多工
程约束等.同时针对气动效应弱的现状,通过微推和
滞环控制算法辅助增强卫星角动量管理的能力及可

靠性、鲁棒性.为简化算法设计,本文的姿态控制律
选取工程中广泛应用的PD算法作为代表,所述方法
同样适用于其他姿态控制律.于是,卫星的姿态控制
与角动量管理系统可以用图2概括.

!"#$%&

'()*+%&

图 2 卫星姿态控制与角动量管理系统

2.1 姿态动力学与控制律

包含动量轮结构的刚体卫星动力学数学模型为

Iω̇ + ω × (Iω + h) = −ḣ+ T . (14)

其中: I 是卫星惯量矩阵;ω是惯性系下卫星角速
度;h是星体内动量轮形成的角动量;T 是外力矩,包
括控制力矩和环境摄动力矩.

卫星姿态控制算法各异,其中PD控制因其简洁
和可靠性已成为工程中应用最广泛的算法.采用动
量轮作为执行机构的刚体卫星PD控制律为

ḣ = Kp ·∆Ψ +Kd ·∆ω. (15)

其中:Kp和Kd是比例和微分控制系数,∆Ψ和∆ω

是卫星姿态角和姿态角速度与期望值的偏差.

2.2 角动量预测模型

在本文中,定义卫星姿态Ψ = [φ θ ψ]T由轨道

系通过z-x-y旋转顺序得到,因此,式 (14)中卫星角速
度ω与姿态角变化量间满足

ω =


φ̇

θ̇

ψ̇

+Rbo


0

−ω0

0

 . (16)

其中:ω0是轨道角速率,Rbo是轨道坐标系至卫星本

体坐标系的转换矩阵.对于对地观测卫星,卫星姿态
符合小角度假设,因此转换矩阵可以近似为[16]

Rbo =


1 ψ −θ
−ψ 1 φ

θ −φ 1

 , (17)

所以卫星角速度可以表示为

ω =


φ̇− ω0ψ

θ̇ − ω0

ψ̇ + ω0φ

 . (18)

在本文中,定义状态变量为x = [φ θ ψ φ̇ θ̇ ψ̇]T,
定义控制变量(预测变量)为u = [hx hy hz]

T.忽略
外界环境摄动力矩,卫星姿态动力学方程等价于

Ixẋ4 =

Ixω0x6 − (Iz − Iy)(x5 − ω0)(x6 + ω0x1)+

u2(x6 + ω0x1)− u3(x5 − ω0)− ḣx, (19)

Iyẋ5 =

− (Ix − Iz)(x4 − ω0x3)(x6 + ω0x1)+

u3(x4 − ω0x3)− u1(x6 + ω0x1)− ḣy, (20)

Izẋ6 =

− Izω0x4 − (Iy − Ix)(x4 − ω0x3)(x5 − ω0)+

u1(x5 − ω0)− u2(x4 − ω0x3)− ḣz. (21)

对于零动量三轴稳定对地观测卫星,将卫星动力
学方程 (19)∼ (21)在x = 0和u = 0进行泰勒级数展

开,忽略二阶及以上高阶小量,即可得到本文用于预
测卫星角动量变化的数学模型

ẋ =

[
03×3 I3×3

A1 A2

]
x+Bu+ d = Ax+Bu+ d.

(22)
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其中

A1 =


Iz − Iy
Ix

ω2
0 0 0

0 0 0

0 0 −Iy − Ix
Iz

ω2
0

 , (23)

A2 =


0 0

Iz − Iy + Ix
Ix

ω0

0 0 0

Iy − Ix − Iz
Iz

ω0 0 0

 , (24)

B = [03×3 ω0C
T
1 ]

T, (25)

d = [−ḣx − ḣy − ḣz]T. (26)

将模型(22)进一步离散化,得到工程应用方程

x(k + 1) = Adx(k) +Bdu(k) + d(k). (27)

其中:Ad和Bd是系数矩阵A和B相对应的离散方

程系数矩阵;而

d(k) =
1

Ts
(u(k)− u(k − 1)), (28)

Ts是离散系统的时间周期.为简化算法设计,选择
Ts = 1 s,则预测模型转化为

x(k + 1) = Adx(k) +Bd1u(k)−Bd2u(k − 1),

(29)

其中

Bd1 = Bd +

[
03×3

I3×3

]
= Bd +Bd2. (30)

依据离散方程 (29),可以得到预测周期内卫星的
姿态角和角速度的预测值为

X = F · x(k) +Φ1u(k − 1) +Φ ·U . (31)

其中

X =


x(k + 1|k)
x(k + 2|k)

...
x(k +N |k)

 , U =


u(k)

u(k + 1)
...

u(k +N − 1)

 , (32)

F =


Ad

A2
d

...
AN

d

 , Φ1 =


−Bd2

−AdBd2

...
−AN−1

d Bd2

 , (33)

Φ =



Bd1

AdBd1 −Bd2

Ad(AdBd1 −Bd2)
...

AN−2
d (AdBd1 −Bd2)

→

←

0 · · · 0

Bd1 · · · 0

AdBd1 −Bd2 . . . 0
...

. . .
...

AN−3
d (AdBd1 −Bd2) . . . Bd1


, (34)

N是模型预测周期数,x(k+ i|k)是kth周期内对(k+

i)th周期的卫星姿态角和角速度的预测值.
与标准模型预测算法通过构建目标代价函数获

取最优控制不同,本文中的模型预测结果 (31)不是用
于计算卫星姿态的最优控制,而是用于预测卫星角动
量变化.因此,针对卫星姿态PD控制律 (15),可以近
似为如下离散形式:

h(k)− h(k − 1) ≈ ḣ ≈

[Kp Kd]x(k − 1) = K · x(k − 1), (35)

其中K ∈ R3×6是PD控制律系数矩阵.为获取预测
周期内卫星角动量变化趋势,将PD控制律 (35)引入
模型预测结果(31),经整理得到

U = Hk−1 +Xk−1 +G ·X. (36)

其中

Hk−1 = [h(k − 1)T . . . h(k − 1)T]T, (37)

Xk−1 = [Kx(k − 1)T . . . Kx(k − 1)T]T, (38)

G =


0 0 . . . 0

K 0 . . . 0
...

...
. . .

...
K K . . . 0

 ∈ R3N×6N . (39)

此外,还可以进一步将角动量表达式 (36)代入方
程 (31),可以得到预测周期内卫星姿态角和姿态角速
度的变化趋势

X = (I −ΦG)−1[Fx(k − 1)+

Φ1u(k − 1) +ΦHk−1 +ΦXk−1]. (40)

通过式 (40),可以调整PD控制参数Kp和Kd,优
化控制器,镇定卫星姿态,提高姿态控制器性能.因为
本文的中心在于角动量管理算法设计,所以下文中仅
对式 (36)进行分析讨论,对于式 (40)的应用场景不再
进行深入研究.

2.3 基于气动力矩的角动量管理算法

通过式 (36)和 (40)即可实现对卫星姿态和角动
量变化的预测,本文所设计的角动量管理算法也是基
于式 (36)来预测角动量变化趋势.算法通过控制卫
星太阳阵的额外偏转角度,将太阳阵形成的差分气动
力矩转化为角动量管理所需的控制力矩.此外,考虑
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到气动效应强度的限制,角动量管理算法还设计了微
推 (或磁力矩器)和滞环控制作为辅助,在气动力矩无
法独立完成角动量管理时辅助实现角动量管理,增强
角动量管理的效率、可靠性和鲁棒性.图2展示了采
用气动力矩管理角动量的卫星姿态控制系统组成结

构.在系统中,通过动量轮实现卫星姿态控制,利用气
动力矩配合微推力器的辅助完成角动量管理.
角动量管理算法的目标是消除角动量的无关波

动和偏离,使角动量稳定在标称值 (零动量)附近.此
外,考虑工程应用场景,进行角动量管理时对太阳阵
偏转角度的幅度和频率的影响要尽量小.因此,本文
建立如下式所示优化目标平衡各系统需求和约束:

min
Λ

J =
γ1
2
(U − T )TW1(U − T )+

γ2
2
ΛTW2Λ+

γ3
2
∆ΛTW3∆Λ. (41)

其中

T =


C · · · 0
...

. . .
...

0 · · · C

Λ+


C0

...
C0

 = C̃Λ+ C̃0, (42)

Λ =


α(k)

...
α(k +N − 1)

 , (43)

∆Λ =


α(k + 1)− α(k)

...
α(k +N − 1)− α(k +N − 2)

 = CΛΛ,

(44)

CΛ =



−1 1 0 · · · 0
0 −1 1 · · · 0
0 0 −1 · · · 0
...

...
...

. . .
...

0 0 0 · · · 1


. (45)

整理优化目标(41)得到

min
Λ

J =
1

2
ΛTQΛ+ dTΛ+ d0. (46)

其中

Q = γ1C̃
TW1C̃ + γ2W2 + γ3C

T
ΛW3CΛ, (47)

dT = 2γ1(C̃0 −U)TW1C̃, (48)

d0 = γ1(C̃0 −U)TW1(C̃0 −U). (49)

显而易见,d0是与优化变量 α和Λ无关的常数向

量.因此,原优化目标函数等价于下式所示的标准二
次规划问题:

min J =
1

2
ΛTQΛ+ dTΛ. (50)

此外,受工程实现中保证能源获取及太阳阵物理
结构等约束,卫星太阳阵的偏转角度及其变化量需要
约束在可行范围内,即

αmin ⩽ α(k) ⩽ αmax, (51)

δαmin ⩽ α(k)− α(k − 1) ⩽ δαmax. (52)

将约束条件 (51)和 (52)扩展应用到预测区间内
每个控制周期,整理得到二次规划问题的约束条件为

AieΛ ⩽ bie. (53)

其中

Aie =


I

−I
CΛ

−CΛ

 , bie =


αmax

−αmin

δαmax

−δαmin

 , (54)

αmax = [αmax αmax . . . αmax]
T, (55)

αmin = [αmin αmin . . . αmin]
T, (56)

δαmax = [δαmax δαmax . . . δαmax]
T, (57)

δαmin = [δαmin δαmin . . . δαmin]
T. (58)

综上,式 (50)和 (53)构成了本文所设计的角动量
管理算法的核心.
此外,受限于气动效应的强度,为保证角动量管

理的效率、可靠性和鲁棒性,本文还设计了微推和滞
环控制作为辅助角动量管理策略,在气动力矩无法独
立实现角动量的有效管理前提下辅助完成.微推所
采用滞环控制算法如下:

fk = (∥h∥ ⩾ k1)|((∥h∥ ⩾ k2)&(fk−1 == 1)), (59)

umt = fk · sign(h). (60)

其中:fk和fk−1是表征微推在kth和(k − 1)th周期的

工作状态;k1和k2是角动量阈值且k1 ⩾ k2; sign(·)
是符号函数,表征微推输出方向,有

sign(x) =


1, x > 0;

0, x = 0;

−1, x < 0.

(61)

3 仿真实验与分析

下面通过仿真实验来验证本文的基于气动力矩

和模型预测的角动量管理算法.仿真实验中采用可
行性研究[11]中相同的卫星以及太阳阵模型和卫星轨

道,卫星的主惯量为Isate = [3.5 2.1 3.8].此外,实验
中模拟了包括地磁力矩、重力梯度力矩、气动力矩和

太阳光压力矩等空间环境摄动.
在验证角动量管理算法之前,首先通过仿真实
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验验证模型预测结果的准确性,实验结果如图 3所
示.在仿真实验中,选择预测周期N = 10.从仿真结
果可以看出,模型预测结果随时间可以收敛至预测误
差小于10 %.因此,本文中的模型预测结果具备较高
的准确性,满足角动量管理算法的需求.
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图 3 角动量的模型预测误差

在获取卫星角动量的预测结果后,即可依据式
(50)和 (53)所述基于气动力矩的角动量管理算法计
算卫星太阳阵的额外偏转角度,转化气动力矩控制
卫星角动量.在基于气动力矩的角动量管理算法仿
真实验中,选取500 km太阳同步轨道,依据文献 [11]
的分析结论,选取 10◦的太阳阵最大额外偏转角度

以保证能源获取,同时选择微推标准输出力矩为 1

(mN · m),滞环控制阈值 k1 = 5(mN · m)和 k2 =

1(mN ·m).
此外,航天工程中卫星太阳阵转动控制执行机

构SADA(solar array drive assembly)指向精度可优于
0.05◦,转速可高于1.5◦/s[17],因此在仿真实验中,保留
工程所需控制裕量的前提下,选择设定0.5◦/s的太阳
阵角速度约束,并在仿真中附加幅值为 0.2◦的太阳

阵偏转角度随机偏差.相较于10◦的最大允许偏转角

度,太阳阵的指向偏差相对较小,因此,指向偏差对于
仿真结果的影响很轻微.
图4和图5展示了仿真实验中关键数据.可以看

出,通过在太阳阵上附加小角度偏转,能够有效进行
角动量管理.仔细观察图4可以发现,气动力矩能够
实现卫星滚动和偏航通道的角动量管理,但是受限
于俯仰通道的气动效应幅度,俯仰通道的角动量管理
在仿真实验中利用了微推力器辅助进行角动量管理

(对应于图4中俯仰通道的10次角动量迅速变化).对
比于图6所示相同条件下的使用微推力器管理卫星
角动量的仿真实验,可以较为明显地发现,本文所设
计的基于气动力矩的角动量管理算法管理得到的卫

星角动量变化较为平缓,对卫星姿态控制的影响更
小.此外,通过图5可以发现,仅需在正常运动基础上
附加小幅值 (1◦左右)的偏转角度,便可通过太阳阵形
成差分气动力矩实现卫星角动量管理,对于卫星能源

获取等功能影响极小,可以忽略.

0 1 2 3 4

5

0

-5

!"/10 s
4

Hsx

Hsy

Hsz

#
$
%

/
(m

N
m

)

.

图 4 基于气动力矩和模型预测的角动量管理效果
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图 5 太阳阵额外偏转角度
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图 6 微推力器管理卫星角动量效果

为进一步验证气动力矩角动量管理算法,本文设
计了不同轨道条件下的仿真实验,表 1统计了实验数
据.其中:NA表示本文基于气动力矩的角动量管理

算法所需的推力器辅助控制脉冲数,Nt表示采用推

力器进行角动量管理所需的控制脉冲数.由表1中统
计数据可以看出,本文所设计的基于气动力矩和模型
预测的LEO角动量管理算法,在推力器的辅助下可
以在实现卫星角动量管理的同时,有效地减少卫星角
动量管理消耗,提升控制系统的效率和可靠性.

表 1 仿真实验结果统计

轨道类型 脉冲数NA 脉冲数Nt 效率η/%

i = 98◦ 64 408 84.31
i = 60◦ 48 305 84.26
i = 30◦ 74 215 65.58

仿真实验表明,本文所设计的基于气动力矩和模
型预测的角动量管理算法能够在微推力器等辅助下

完成角动量管理,并能有效节省卫星角动量管理的推
进剂等消耗.但是,相比于推力器和磁力矩器等角动
量管理方法的普适性,本文中所设计的角动量管理算
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法应用场景主要受到以下两点限制:
1) 轨道高度.由于气动效应随着轨道高度迅速

衰减,借助气动力矩进行角动量管理对于卫星轨道
高度有严格的约束,本文角动量管理算法仅适用于
LEO卫星.

2)卫星结构. LEO卫星必须具备图 1所示对称的
转动太阳阵结构,才能够通过附加相反的偏转角度形
成差分气动力矩实现角动量管理.
此外,还包括诸如算法的计算量对于计算能力

受限的卫星计算单元也会增加负担等工程应用细

节.但是,从控制系统总体效果角度,本文所设计的角
动量管理算法利大于弊,仍具有重大的工程应用价
值.

4 结 论

本文针对LEO卫星所设计的基于气动力矩和模
型预测的角动量管理算法,利用刚体卫星动力学模型
预测卫星角动量变化,通过在卫星太阳阵常规运动上
附加额外的小角度偏转,将LEO卫星的主导环境摄
动力矩—–气动力矩转化为角动量管理控制力矩.仿
真实验表明,本文所设计的角动量管理算法能够在不
影响卫星正常任务的前提下,充分利用空间环境和卫
星已有机构,有效节省卫星角动量消耗,提高系统的
可靠性和鲁棒性,具有客观的工程应用价值.
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