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低轨微小卫星姿态控制方案
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摘 要：针对轨道高度低于５００ｋｍ微小卫星姿态控制问题，从充分利用环境力矩的角度出发，提出一种主
动磁控＋气动稳定力矩的姿态控制方案。该方案较好地解决了局部稳定控制律的全局稳定问题。仿真结果
表明：特征距离 ｄｃｃ是影响该控制方案的主要因素。ｄｃｃ值越大，对控制越有利，但随着 ｄｃｃ值的增大，卫星总体

设计难度也会加大，因此实际中应选择合适的 ｄｃｃ值，既满足卫星姿态控制的要求，又保证卫星总体结构设计

的难度不至于过大。
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现代微小卫星具有重量轻、体积小、研制周期

短、模块化、通用化、成本低、功能密度高等特点，

已成为航天领域研究热点之一。卫星研制的关键

技术之一是姿态控制系统设计，其核心是设计高

效的控制方案，国内外很多学者在这方面开展了

一系列研究，并取得了大量成果［１－１１］。

卫星受到的环境力矩主要包括气动力矩、重

力梯度力矩、磁力矩和太阳光压力矩。通常这些

力矩都是卫星姿态稳定的干扰力矩，但通过合理

的设计，就能使某些环境力矩成为姿态稳定力矩

加以利用。关于这方面的研究主要集中在利用磁

力矩［１－８］和重力梯度力矩［９－１１］上。

对于轨道高度低于 ５００ｋｍ的卫星，气动力矩
是最主要的环境力矩。在目前的控制方案中，大

多数是将气动力矩作为干扰力矩，不仅环境力矩

没有得到充分的利用，而且增加了星体姿态控制

难度。为了解决这一问题，本文提出一种主动磁

控＋气动稳定力矩的姿态控制方案。通过设计卫

星质量分布特性使气动力矩成为星体姿态运动的

稳定力矩加以利用。仿真结果证实了该方案的可

行性和高效性。

１ 微小卫星姿态控制系统

１１ 姿态动力学模型

在卫星体坐标系中，姿态动力学方程为

Ｉωｂ
ｉｂ＋ω

ｂ
ｉｂ× Ｉ·ωｂ

ｉ( )ｂ ＝Ｔｂｃ＋Ｎｂ＋Ｔｂｇ＋Ｔｂｄ （１）
其中，Ｉ为星体的转动惯量；Ｔｂｃ为磁控制力矩矢
量在体系中的表示；Ｎｂ为气动力矩矢量在体系

中的表示；Ｔｂｇ为重力梯度力矩矢量在体系中的
表示；Ｔｂｄ为太阳光压等其他干扰力矩矢量在体
系中的表示；ω

ｂ
ｉｂ为卫星体系相对于惯性系的转动

角速度在体系中的表示，且

ω
ｂ
ｏｂ＝ω

ｂ
ｉｂ－Ｒ

ｂ
ｏω
ｏ
ｉｏ （２）

其中，ω
ｂ
ｏｂ为卫星体系相对于轨道系的转动角速度

在体系中的表示；Ｒｂｏ为轨道系到星体系的坐标转
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换矩阵；ω
ｏ
ｉｏ＝［０ －ωｏ ０］Ｔ为轨道系相对惯性

系的角速度在轨道系中的表示，ωｏ为轨道角速

率。

星体的姿态运动学方程为

ｑ＝Ｗ( )ｑωｂ
ｏｂ （３）

其中，ｑ＝ ｑ０ ε[ ]Ｔ Ｔ＝ ｑ０ ε１ ε２ ε[ ]３ Ｔ表示

星体系相对于轨道系的姿态四元数，并且

Ｗ( )ｑ ＝１２

－ε１ －ε２ －ε３
ｑ０ －ε３ ε２
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０

（４）

记 Ｍｂ为磁力矩器产生的磁矩，Ｂｂ为磁场矢
量，则

Ｔｂｃ＝Ｍｂ×Ｂｂ （５）
气动力矩计算模型为

Ｎｂ＝１２ＣＤρＶ
２
ｒＡ Ｃｐ×( )ν （６）

其中，ＣＤ为空气阻力系数；ρ为大气密度，采用标
准大气模型进行计算；Ｖｒ为卫星与大气的相对速
度；Ａ为迎风面面积；Ｃｐ为卫星质心到压心的矢
径；ｖ为来流方向的单位矢量。

重力梯度力矩为

Ｔｂｇ＝
３μ
ｒ３
Ｒ３×ＩＲ( )３ （７）

其中，μ为地球引力常数，ｒ为卫星的地心距，Ｒ３
为 Ｒｂｏ的第３列。

１２ 卫星姿态控制系统组成

本文设计了主动磁控＋气动稳定力矩的近地
微小卫星姿态控制方案，通过适当配置卫星质心

与压心的相对位置，使气动力矩由干扰力矩变为

用于姿态捕获和姿态稳定控制的稳定力矩，卫星

姿态控制系统框图如图１所示。

图１ 卫星姿态控制系统框图

Ｆｉｇ．１ Ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

２ 姿态控制方案设计

２１ 姿态控制方案

卫星外形设计为长、宽、高比例为２∶１∶１的长
方体盒子，其中长为 ０４ｍ，星体系 ｘ轴沿该方向

指向运动方向。卫星质量 ５ｋｇ，通过质量分配，将
压心和质心均配置在 ｘ轴上，且使压心位于质心
之后，二者之间的距离称为特征距离，记为 ｄｃｃ，则
压心相对质心的矢径在卫星体系中可表示为

Ｃｐ＝ －ｄｃｃ[ ]０ ０Ｔｍ （８）
此时，气动力矩为星体姿态稳定力矩。特征

距离 ｄｃｃ的大小反映的是星体所受到的气动稳定
力矩的大小，ｄｃｃ值越大，气动稳定力矩越大，反之
越小。

２２ 控制律设计

卫星入轨后，基本控制过程为：

（１）速率阻尼：降低星体角速度，也称消旋；
（２）姿态捕获：使星体姿态由消旋结束后的较

大值降低到较小值，基本实现对地三轴姿态稳定；

（３）稳定控制：克服各种干扰力矩，维持星体
姿态稳定。

速率阻尼阶段：Ｂ ｄｏｔ控制是简捷有效的方
法［１］。卫星绕其质心转动动能的变化率为

Ｅ＝ωｂ
ｉ( )ｂ ＴＴｂｃ （９）

当 Ｅ＜０时系统渐近稳定。由于 Ｔｂｃ＝Ｍｂ×Ｂｂ，
故系统稳定时有

ω
ｂ
ｉ( )ｂ Ｔ Ｍｂ×Ｂ( )ｂ ＜０ （１０）

求解以上不等式，可得 Ｍｂ＝－Ｋ Ｂｂ×ωｂ
ｉ( )ｂ ，其

中 Ｋ为正定增益系数，其大小决定了系统能量减
少的快慢。由于 Ｂｂ×ωｂ

ｉ( )ｂ 与地磁场强度变化率
Ｂｂ基本一致，故得到Ｂ ｄｏｔ控制律

Ｍｂ＝－ＫＢｂ （１１）
式中 Ｍｂ为磁力矩器产生的控制磁矩矢量在体系
中表示；Ｂｂ为地磁场变化率矢量在体系中的表
示，由磁强计的磁场测量值差分滤波得到。

姿态捕获和稳定控制阶段：引入角速度和角

度反馈可较好完成姿态控制。姿态控制律为［２］

Ｍｂ＝Ｈωｂ
ｏｂ×Ｂｂ＋αε×Ｂｂ （１２）

其中，Ｈ和α均为正定的增益系数矩阵，根据经
验选取；ε为姿态四元数的矢量部分。

３ 仿真分析

仿真中所用基本参数为：卫星近地点高度

２００ｋｍ，远地点高度 ４００ｋｍ，轨道倾角 ４４°，磁力矩
器最大磁矩０４Ａ·ｍ２，星体剩磁 ０００４Ａ·ｍ２，太阳
光压力矩 Ｔｂｓ [ ]＝ １６６ １６６ １６６Ｔ×１０－８Ｎ·ｍ，
大气阻力系数 ２２，星体惯量矩阵为 Ｉ＝ｄｉａｇ

[ ]３３３３ ８３３３ ８３３３ ×１０－２ｋｇ·ｍ{ }２ 。姿态角
和角速度的确定精度（１σ）分别为１°和００２°?ｓ，磁
强计测量误差１００ｎＴ。由于磁控时磁力矩器产生
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的磁矩对磁强计的测量影响较大，故采用分时控

制，控制周期 １ｓ，前 ０２５ｓ测量，后 ０７５ｓ进行控
制。

根据磁力矩器的设计指标，所耗电能 Ｅｎ与
其产生的磁矩大小Ｍ满足如下关系

Ｅｎ ＝∫ Ｍ( )５６８
２

Ｒｄｔ≈０３４５∑Ｍ２ （１３）

其中，Ｒ为磁力矩器线圈的电阻。
为研究特征距离 ｄｃｃ对控制方案效果的影响，

依次取 ｄｃｃ＝００３，００６和０１０ｍ，即 Ｃｐ依次取为

Ｃｐ１ [ ]＝ －００３ ０ ０Ｔｍ

Ｃｐ２ [ ]＝ －００６ ０ ０Ｔｍ

Ｃｐ３ [ ]＝ －０１０ ０ ０Ｔｍ

（１４）

依次记为仿真条件Ⅰ、仿真条件Ⅱ、仿真条件Ⅲ，

并分别进行仿真计算。

３１ 速率阻尼阶段

速率阻尼阶段三轴初始角速度均为 ６°?ｓ，姿
态为［４０° ４０° ４０°］，仿真条件Ⅰ ～Ⅲ对应的速
率阻尼仿真结果如图２～图４所示。三轴角速度
均降低到区间［－０５，０５］°?ｓ以内且保持在该区
间内，即认为速率阻尼过程结束。按此原则统计

不同仿真条件下速率阻尼过程所用的时间，并计

算各仿真条件在阻尼过程中所耗电能，结果见表

１和表２。

图２ 仿真条件Ⅰ的阻尼结果

Ｆｉｇ．２ ＤａｍｐｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅠ
由图２～图 ４及表 １、表 ２中数据可知，随着

特征距离 ｄｃｃ的增大，气动稳定力矩对卫星的姿态
稳定作用不断增强，速率阻尼过程所需的时间和

所耗电能不断减少。这说明特征距离 ｄｃｃ越大，对
卫星姿态稳定越有利。由表 １、表 ２的最后一行
数据可知，当特征距离较小时，增大特征距离，对

于缩短阻尼过程、减少能耗效果明显；但当特征距

离增大到一定值之后，继续增大特征距离，对于缩

图３ 仿真条件Ⅱ对应的阻尼结果

Ｆｉｇ．３ ＤａｍｐｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅡ

图４ 仿真条件Ⅲ对应的阻尼结果

Ｆｉｇ．４ ＤａｍｐｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅢ
短阻尼过程、减少能耗的效果不明显。图 ３、图 ４
两幅图基本一致，也正说明了这一点。故实际中

不必过分要求卫星具有很大的特征距离，应根据

对卫星速率阻尼过程的时间和能耗的要求选择适

中的特征距离大小。

表１ 速率阻尼过程所用时间

Ｔａｂ．１ ＴｉｍｅｓｐｅｎｔｉｎＤａｍｐｉｎｇ

仿真条件 Ⅰ Ⅱ Ⅲ

时间（ｓ） ８９３９ ３９７２８ ３８４７８

卫星周期（个） １６５ ０７３ ０７１

相对前者减小的幅度 — ５５８％ ２７％

表２ 速率阻尼所消耗的能量

Ｔａｂ．２ ＥｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｅｄｉｎＤａｍｐｉｎｇ

仿真条件 Ⅰ Ⅱ Ⅲ

所耗电能（Ｊ） ２６９９２ １２９９ １２７５４

相对前者减小的幅度 — ５２９％ １８％

３２ 姿态捕获及稳定控制阶段

姿态捕获时三轴初始角速度均为 ０５°?ｓ，初
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始姿态为［８０° １２０° １２０°］，仿真条件Ⅰ ～Ⅲ对
应的仿真结果如图 ５～图 ７所示，稳定控制精度

如表３所列。

图５ 仿真条件Ⅰ对应的姿态捕获及稳定控制结果

Ｆｉｇ．５ ＡｔｔｉｔｕｄｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎａｎｄｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅠ

图６ 仿真条件Ⅱ对应的姿态捕获及稳定控制结果

Ｆｉｇ．６ ＡｔｔｉｔｕｄｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎａｎｄｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅡ

图７ 仿真条件Ⅲ对应的姿态捕获及稳定控制结果

Ｆｉｇ．７ ＡｔｔｉｔｕｄｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎａｎｄｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅢ
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表３ 不同仿真条件下姿态控制精度

Ｔａｂ．３ Ｔｈｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

控制精度（１σ） 仿真条件 ｘ轴 精度提高幅度 ｙ轴 精度提高幅度 ｚ轴 精度提高幅度

指向精度

（°）

Ⅰ ３２０ — ３８４ — ５１０ —

Ⅱ １１５ ６４１％ １２６ ６７２％ ０９５ ８１４％
Ⅲ ０７５ ３４８％ ０９１ ２７８％ ０６４ ３２６％

稳定度

（°?ｓ）

Ⅰ ００２５ — ００２０ — ００２６ —

Ⅱ ００１７ ３２０％ ００１３ ３５０％ ００１０ ６１５％
Ⅲ ００１２ ２９４％ ００１０ ２３１％ ０００９ １００％

由图５可知，在仿真条件Ⅰ下，控制系统实现
了星体的姿态捕获和稳定控制，在１个轨道周期
（５４３１ｓ）内可使卫星姿态不再翻滚。但此时卫星
的指向精度和稳定度都较差，姿态角在几十度的

范围内振荡。经过１０多个轨道周期（５５×１０４ｓ）
的控制作用，卫星姿态才逐渐稳定到较为理想的

状态。故在仿真条件Ⅰ下，卫星姿态捕获和稳定

控制过程所需时间较长。

由图６、图 ７可知，卫星控制系统在 ２０００～
３０００ｓ左右即可实现星体的姿态捕获和稳定控制，
且控制精度较为理想。由表３中不同仿真条件下
的结果对比可知，星体特征距离越大，姿态控制效

果越好，但控制精度提高的幅度会越来越小。仿

真条件Ⅱ的指向精度相对于仿真条件Ⅰ的提高幅

度在 ６０％以上，而Ⅲ相对于Ⅱ的提高幅度仅为
３０％左右，提高的幅度明显降低，这说明当特征距
离增大到一定值之后，继续增大特征距离，对于提

高姿态控制精度效果不明显。图 ６、图 ７所示的
结果基本一致，也正说明了这一点。故实际中应

根据对卫星姿态精度的要求选择适当的特征距

离。就本文的３个仿真条件而言，仿真条件Ⅱ是
较好的，即 ｄｃｃ＝００６ｍ是较合适的特征距离。

文献［２］给出的姿态控制律是局部稳定的，稳
定范围小，无法实现大角度的姿态捕获。为了解

决这一问题，文献［２］给出了一种全局稳定控制方
法，即采用能量分区控制策略，针对不同情况启用

不同的控制律。这一策略虽然解决了问题，却易

引起控制方法的频繁切换，增加系统的复杂性，降

低可靠性。而由仿真结果可知，即使星体存在较

大姿态时，本文所提出的姿态控制方案在采用相

同姿态控制律的条件下，也能在１个轨道周期内
完成星体三轴姿态稳定，实现星体对地定向，较好

地解决了控制律全局稳定问题。

４ 结 论

本文提出的主动磁控＋气动稳定力矩的姿态
控制方案，适用于低轨微小卫星姿态控制。仿真

结果表明：特征距离 ｄｃｃ是影响该控制方案的主要
因素。ｄｃｃ值越大，所能提供的姿态稳定力矩就越
大，姿态控制方案维持星体姿态稳定的能力就越

强。但特征距离不是越大越好，因为当特征距离

增大到一定值之后，继续增大特征距离，对于缩短

阻尼和稳定控制过程、减小能耗的效果不再明显，

同时特征距离过大还会增大卫星总体设计的难

度。故实际中应根据对卫星姿态控制精度、姿态

捕获时间、能耗的要求及总体设计的可达程度选

择最佳的特征距离大小。
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