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小卫星对上面级定向的姿控设计与验证

张宏德，赵心欣，卢　伟
（北京宇航系统工程研究所，北京　１０００７６）

摘要：文章针对小卫星对上面级的快速定向问题，设计了小卫星对上面级定向的姿控方案，设计了基于陀螺的４阶龙格库塔

积分算法与递阶饱和ＰＤ控制算法，首先通过数学仿真初步验证了姿控方案、姿控算法设计的正确性；在此基础上，搭建了小卫

星姿控系统半实物仿真平台，并开发了相应的仿真软件，进行了飞轮开环跟踪与飞轮闭环跟踪的小卫星姿控系统半实物仿真，进

一步验证了姿控方案、姿控算法设计的正确性；最后经过飞行试验，根据实际飞行结果，证明了姿控系统设计的正确性。
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０　引言

上面级能够进一步将有效载荷从准地球轨道或地球轨

道送入预定工作轨道或预定空间位置的具有自主独立性的

飞行器［２］。在轨服务中一项非常重要的关键技术便是服务

航天器自主逼近与捕获目标航天器的相对位置和姿态控制

技术［１］。小卫星为上面级平台载荷，小卫星姿态控制系统

主要任务是，通过调姿使小卫星的固定面朝向上面级平台

方向，并克服展开机构展开时产生的干扰，使固定面稳定

指向上面级平台。小卫星的姿态控制系统需具备速率阻尼

和对上面级平台定向的功能。另外，由于小卫星在上面级

平台上的安装已固定，当小卫星与上面级分离后，测控天

线不朝地球方向，而且在对上面级定向后，测控天线无法

朝向地球方向，这样会导致地面测控站无法收到遥测数据。

所以，小卫星姿控的难点在于如何实现快速对上面级平台

定向，并在对上面级平台定向完成后如何实现测控天线是

朝向地球的。本文针对小卫星的这些难点，开展小卫星定

姿算法、姿控算法的设计，并通过数学仿真、半实物仿真

以及飞行试验对设计的姿控系统进行验证。

１　姿控系统任务分析

小卫星与上面级分离时，小卫星在分离装置内沿分离

装置内的滑轨滑行２ｓ，之后小卫星与分离装置分离，小卫

星将以分离时刻的姿态角速度在空间中运动。小卫星的姿

态控制系统需克服各种空间环境的干扰，使小卫星飞行器

姿态稳定，并使小卫星的固定面朝向上面级平台，为上面

级平台的光学跟瞄装置提供远距离跟瞄的条件。在试验过

程中需将遥测数据下传，需小卫星的姿控进行调姿，使测

控天线朝向地球，为建立遥测天地链路提供条件。

２　系统硬件设计

２１　软件设计思路和编程方法

针对小卫星任务需求，小卫星的姿态控制需完成星箭

分离后的速率阻尼、对上面级平台定向的功能，本系统采

用连续型时变输出执行机构 （飞轮控制），利用简化的数学

模型和输出反馈控制可以设计具有一定鲁棒性和优化性能

的控制器以实现姿态控制［４］。小卫星分离后，首先进入无

控模式，随后进行速率阻尼模式，在三轴姿态角速度小于

０．１°／ｓ或时间到达一定时间后，由速率阻尼模式转入对上

面级平台定向模式，展开帆板后一直保持对上面级平台定

向，直至任务结束。根据任务的功能要求，设计小卫星为

零动量三轴稳定系统，使用１个三轴陀螺作为姿态敏感器、
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３个反作用飞轮沿小卫星本体正交安装作为姿控系统的执行

结构，采用４阶龙格库塔积分算法进行定姿，速率阻尼阶

段采用角速率反馈控制，对上面级平台定向阶段采用递阶

饱和ＰＤ控制。

在姿控方案中使用飞轮对小卫星进行速率阻尼，通过

陀螺积分定姿与递阶饱和ＰＤ控制算法，以实现小卫星对上

面级平台的快速定向；在对上面级平台定向的过程中，通

过绕小卫星本体狓轴转动一个角度 （具体数值可根据分离

时刻的轨道位置确定），可实现测控天线超向地球。下面首

先描述小卫星的姿态运动学与动力学，然后分别设计定姿

算法与姿控算法。

２２　姿态运动学与动力学模型

由于小卫星本体和展开机构均为刚性结构，所以，小

卫星的姿态描述可用刚体的姿态模型描述，由于小卫星姿

态存在大角度姿态机动，使用欧拉角描述姿态运动可能出

现奇异问题，为了避免该问题，使用姿态四元数描述小卫

星的姿态运动。

定义狇为小卫星本体相对于惯性空间的姿态四元数，定

义ω为小卫星相对惯性空间的姿态角速度，则小卫星的姿

态运动学方程可描述为：

狇０＝－
１

２
狇狏

犜
ω （１）

狇狏 ＝
１

２
（狇０ω－ω

×
狇狏） （２）

式中，狇０为姿态四元数狇的标部；狇狏为姿态四元数的矢部；ω
×

为ω的反对称阵。

姿态四元数满足归一化约束，即：

狇０
２
＋狇狏

犜
狇狏 ＝１ （３）

　　将微小卫星视为刚体，动力学方程可表示为
［３］：

犐狊珔ω＋ω×犺＝犜犮＋犜犱 （４）

式中，犐狊为小卫星的转动惯量矩阵；犺为小卫星的角动量；犜犮

和犜犱 分别为作用在小卫星上的控制力矩和干扰力矩。

２３　定姿算法设计

由于４阶龙格库塔积分算法计算量小，占用计算资源

比较少，而且具有较高的计算精度，所以，采用４阶龙格

库塔积分算法进行定姿，将姿态角速度扩展为角速度四元

数，即ω犽 ＝ ［０ ω狓 ω狔 ω狕］，设陀螺在当前时刻的测量为

ω犽 ＝［０ ω狓 ω狔 ω狕］，则在上一时刻和当前时刻的中间时

刻的姿态角速度为：

ω犽－０．５＝
１

２
（ω犽－１＋ω犽） （５）

　　 （１）计算犽１：

犽１＝狇犽－１ω犽－１ （６）

式中， 表示四元数乘法。

（２）计算犽２：

犽２＝ 狇犽－１＋
犺
４
犽（ ）１ ω犽－（ ）０．５ （７）

　　 （３）计算犽３：

犽３＝ 狇犽－１＋
犺
４
犽（ ）２ ω犽－（ ）０．５ （８）

　　 （４）计算犽４：

犽４＝ 狇犽－１＋
犺
２
犽（ ）３ ω（ ）犽 （９）

　　综上，可确定当前时刻的姿态四元数为：

狇犽 ＝狇犽－１＋
犺
１２
犽１＋２犽２＋２犽３＋犽（ ）４ （１０）

２４　姿控算法设计

由于小卫星与上面级平台分离后会具有一定的姿态角

速度，因此，要实现小卫星对上面级平台的快速定向，首

先需要将小卫星的姿态角速度快速降低，为小卫星对上面

级平台定向做好准备，可通过速率阻尼的方式实现这一目

标。速率阻尼完成后，需要调整小卫星的三轴姿态，将小

卫星固定面快速调至对上面级平台的方向，即通过对上面

级平台定向的模式来实现这一目标。

２．４．１　角速度反馈控制

采用角速度反馈控制的方式，可实现小卫星姿态角速

度的快速阻尼，将小卫星的姿态角速度阻尼至较小值后，

再转入对上面级平台定向模式。

角速度反馈控制律如下：

犜犮 ＝－犽犱犪犿狆ω （１１）

　　其中：阻尼系数犽犱犪犿狆为三维正定对角阵。

２．４．２　递阶饱和ＰＤ控制算法设计

递阶饱和ＰＤ控制算法实质上是一种特殊的ＰＩＤ控制算

法，与传统ＰＩＤ控制算法的不同之处是当姿态偏差较大时，

在每个控制周期内只截取其中的一部分偏差进行控制，逐

步消除姿态偏差，以实现小卫星逐渐逼近期望姿态的目的；

当姿态偏差较小时，在每个控制周期内直接对该偏差进行

控制，进而消除该偏差。

２．４．２．１　姿态指令分析

由于小卫星与上面级平台分离后，需要对上面级平台

定向，所以，选取分离时刻的惯性坐标系作为姿态参考坐

标系，定义分离时刻的惯性坐标系为狅狓犱狔犱狕犱，简称分惯

系，以上面级分离小卫星时刻上面级体坐标系为分离惯性

系，分惯系与上面级分离小卫星时刻上面级体坐标系

狅狓１狔１狕１重合。

因此，小卫星要实现对上面级定向，需要将小卫星本

体相对于分离惯性系的姿态四元数稳定在 ［１．０，０．０，０．０，

０．０］。考虑到小卫星在上面级平台上安装时，小卫星的本

体坐标系与上面级的本体坐标系重合，小卫星与上面级分

离时，上面级平台的－ｙ轴朝向地球，要使小卫星本体的ｚ

轴 （安装测控天线面）朝向地球，小卫星本体还需要绕其ｘ

轴转动约９０°（需要的最大转动为９０°），为考核姿态控制系

统的控制能力，所以，这里按照转动９０°进行设计与验证，

所以，小卫星的姿态四元数指令狇犮 为 ［０．７０７１，０．７０７１，

０．０，０．０］，由于是对上面级平台稳定定向，所以，姿态角

速度指令ω犮为 ［０，０，０］。

２．４．２．２　姿态控制律设计与稳定性分析

定义姿态四元数和姿态角速度指令分别为狇犮 和ω犮，姿



第５期 张宏德，等：


小卫星对上面级定向的姿控设计与验证 · ９３　　　 ·

态四元数偏差和姿态角速度偏差分别为：

狇犲 ＝狇
－１
犮 狇 （１２）

ω犲 ＝ω－ω犮 （１３）

　　由于姿态四元数存在归一化约束，所以，只需对姿态

四元数的矢部进行控制，设计姿态控制律如下：

犜犮 ＝－犽狆狇犲狏－犽犱ω犲＋ω×犺 （１４）

式中，狇犲狏 为姿态四元数偏差狇犲的矢部；犽狆 为比例系数；犽犱 为

微分系数。

小卫星绕其３个主轴的转动惯量分别为犑狓 ＝０．６ｋｇ·

ｍ
２，犑狔 ＝１．２ｋｇ·ｍ

２，犑狕＝１．１２ｋｇ·ｍ
２。结合小卫星的姿

态运动学与动力学模型，设计三轴姿态控制参数。

下面通过控制系统的ｂｏｄｅ图和根轨迹图来分析控制系

统的稳定性。通过使用 Ｍａｔｌａｂ软件，得到应用ＰＤ控制算

法时的姿态控制系统的三通道ｂｏｄｅ图分别如图１、图２和

图３所示，小卫星的转动惯量由原来的８０％变化到１２０％

时，姿态控制系统的三通道根轨迹图分别如图４、图５和图

６所示。

图１　滚转通道的开环ｂｏｄｅ图

图２　俯仰通道的开环ｂｏｄｅ图

图３　偏航通道的开环ｂｏｄｅ图

由图１、图２和图３可知，设计的滚转、俯仰和偏航三

图４　滚转通道的根轨迹图

图５　俯仰通道的根轨迹图

图６　偏航通道的根轨迹图

通道的幅值裕度为正无穷，相位裕度为６３．６°。由图４、图５

和图６可知，当小卫星的转动惯量由原来的８０％变化到

１２０％时，滚转、俯仰和偏航三通道的闭环极点都在左半平

面内，并且距离虚轴有一定的距离，所以，小卫星的转动

惯量变化在±２０％范围以内时，上述设计的姿态控制系统

是稳定的。

２．４．２．３　姿态四元数偏差限幅

对姿态四元数偏差的矢部进行限幅，具体表达式如下：

狇犲狏 ＝犙（狇犲狏）＝

狇犲狏
犽犲
狇犲犿犪狓，犽犲＞狇犲犿犪狓

狇犲狏， 犽犲≤狇
烅

烄

烆 犲犿犪狓

（１５）

式中，犽犲 ＝ ‖狇犲狏‖∞
；狇犲犿犪狓 为姿态四元数偏差的限幅值。

２．４．３　控制力矩限幅

根据飞轮的安装，可得每个飞轮的力矩指令为：

犜犮狑犺犲犲犾 ＝犇狑犺犲犲犾犜犮 （１６）

式中，犜犮狑犺犲犲犾为每个飞轮的力矩指令；犇狑犺犲犲犾为飞轮分配矩阵。

由于飞轮的最大输出力矩有限，为了保证控制系统的

跟踪性能，对控制力矩进行限幅处理，使用饱和函数的方
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式对积分项进行限幅，具体如下：

犜犮狑犺犲犲犾 ＝

犜犮狑犺犲犲犾犮
犽犜
犜犮犿犪狓 犽犜 ＞犜犮犿犪狓

犜犮狑犺犲犲犾， 犽犜 ≤犜
烅

烄

烆 犮犿犪狓

（１７）

式中，犽犜＝‖犜犮狑犺犲犲犾‖∞
；犜犮犿犪狓为飞轮可提供的最大输出力矩。

２．４．４　生成转速指令

由于通过设计控制算法得到的指令为控制力矩指令，

对于转速反馈式飞轮，其接收的指令是转速指令，所以，

当选取转速反馈式飞轮为姿态控制的执行机构时，需要将

控制力矩指令转化为转速指令，具体如下。

（１）形成角动量指令：

犎犮 ＝∫犜犮犱狋＝犎０＋犜犮·犜狊 （１８）

式中，犎０为飞轮初始角动量，犜狊为控制周期。

（２）形成转速指令：

ω狑犺犲犲犾犮 ＝犑
－１
狑犺犲犲犾犎犮 ＝犑

－１
狑犺犲犲犾（犎０＋犜犮·犜狊） （１９）

式中，犑狑犺犲犲犾为每个飞轮的转动惯量形成的对角阵。

（３）转速指令限幅：

ω狑犺犲犲犾犮犼 ＝
犽狑犺犲犲犾

ω狑犺犲犲犾犮犼
ω狑犺犲犲犾犮犼

ω狑犺犲犲犾犮犿犪狓， ω狑犺犲犲犾犮犼 ＞犽狑犺犲犲犾ω狑犺犲犲犾犮犿犪狓

ω狑犺犲犲犾犮犼， ω狑犺犲犲犾犮犼 ≤犽狑犺犲犲犾ω
烅

烄

烆 狑犺犲犲犾犮犿犪狓

（２０）

式中，ω狑犺犲犲犾犮犼为第犼个飞轮的转速指令，ω狑犺犲犲犾犮犿犪狓为飞轮的最大

转速，犽狑犺犲犲犾为安全系数。

３　仿真验证

为了验证上述设计的姿控方案、定姿算法、姿控算法，

开展姿控系统的数学仿真与半实物仿真，具体仿真情况分

别如下。

３１　数学仿真验证

根据上述设计的定姿算法与控制算法，使用Ｃ语言编

制姿控的箭上程序 （算法），并使用 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ搭建

小卫星的姿态运动学与动力学模型、陀螺测量模型、反作

用飞轮模型、轨道模型、干扰力矩模型 （主要考虑气动干

扰力矩、重力梯度干扰力矩、普遍的常值干扰力矩与周期

性干扰力矩），进行了多种初始状态下的数学仿真。现给出

其中一种工况下的仿真结果，分离时姿态角速度为 ［３，

－３，３］°／ｓ，期望的姿态四元数为 ［０．７０７１，０．７０７１，０．０，

０．０］，飞轮最大角动量为０．３Ｎ·ｍ·ｓ，飞轮最大转速为±

６０００ｒｐｍ，仿真８００ｓ，仿真结果如下：

根据上述仿真结果，小卫星本体相对于分离惯性系的

姿态在２４０ｓ左右稳定，实现了对上面级平台的定向。三轴

飞轮的角动量最大不超过０．１７Ｎ·ｍ·ｓ，有一定余量，三

轴飞轮的实际转速也都跟踪上了指令转速。

３２　半实物仿真验证

在数学仿真的基础上，搭建小卫星姿控系统的半实物

仿真平台，并开发相应的软件。使用Ｃ语言编制任务管理

软件，通过任务管理软件调用姿控程序，使用任务管理组

合、实时仿真机、供配电单元、反作用飞轮等实物开展姿

控系统半实物仿真。供配电单元为任务管理组合与飞轮供

图７　姿态四元数

图８　姿态角速度

图９　飞轮角动量

图１０　轴飞轮转速

电，任务管理组合上运行任务管理软件与姿控软件，实时

仿真机上运行小卫星姿态模型、陀螺测量模型和轨道模型、

干扰力矩模型，半实物仿真示意图如图１３所示。

小卫星姿控系统半实物仿真平台搭建完成，相关软件

完成开发调试后，开展小卫星姿控系统的半实物仿真，主

要进行了两类半实物仿真，一类是飞轮开环跟踪的姿控系

统半实物仿真 （主要验证飞轮的动态跟踪性能），另一类是

飞轮闭环跟踪的姿控系统半实物仿真 （主要验证姿控系统
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图１１　轴飞轮转速

图１２　轴飞轮转速

图１３　小卫星姿控系统半实物仿真示意图

功能与性能、重点验证姿控算法）。飞轮开环跟踪为姿控系

统使用飞轮模型进行闭环控制，飞轮接收转速指令进行转

速跟踪，但飞轮实际转速不接入姿控回路。飞轮闭环跟踪

为飞轮实物接入姿控回路，飞轮接收转速指令进行转速跟

踪，同时将飞轮的实际转速接入姿控回路，并根据飞轮实

际转速生产控制力矩，作用在小卫星的姿态动力学模型上。

分别对这两类情况进行了大量的半实物仿真，选取与上述

数学仿真初始状态同样的仿真情况。

由飞轮开环跟踪的姿控系统半实物仿真结果可知，小

卫星姿态稳定，距离分离时刻２４０ｓ左右实现了对上面级平

台的定向，３个飞轮的转速跟踪正常。由飞轮闭环跟踪的姿

控系统半实物仿真结果可知，小卫星与上面级平台分离后

实现了姿态稳定，并在距离分离时刻２４０ｓ左右实现了对上

面级平台的定向，验证了姿控算法的正确性，３个飞轮的转

速跟踪正常。飞轮闭环跟踪曲线与飞轮开环跟踪曲线趋势

一致，在时间转速上略有差别。最后对实际飞行试验结果

分析，姿控系统设计正确，满足技术要求。

４　结论

本文研究了小卫星对上面级定向的姿控系统，设计了

小卫星对上面级定向的姿控方案，针对小卫星对对上面级

快速定向与对地数传的问题，设计了基于陀螺的４阶龙格

库塔积分算法与递阶饱和ＰＤ控制算法，并通过数学仿真对

设计的姿控方案、姿控算法进行了初步验证。在此基础上，

搭建了小卫星姿控系统半实物仿真平台，进行了飞轮闭环

跟踪的小卫星姿控系统半实物仿真，进一步验证了姿控方

案、姿控算法设计的正确性。最后经过飞行试验，对实际

飞行结果分析，证明了姿控系统设计的正确性。
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