
书书书

第３３卷　第６期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．３３Ｎｏ．６
　２０１１年１２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｄｅｃ．　２０１１

文章编号：１００１－２４８６（２０１１）０６－００８９－０６

内编队重力场测量卫星微推力器姿轨一体化控制


吉　莉，刘　昆，项军华
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：内编队重力场测量卫星通过精密定轨和相对状态测量实现高精度高分辨率地球重力场测量。
这两项技术都依赖于精密编队控制和姿态控制。稳态工作期间，要求相对位移必须控制在厘米量级内，外卫

星对地定向精度优于０１°。姿轨一体化控制的目标是利用微推力器保障稳态工作期间的科学测量。基于带
推力器布局的耦合线性模型进行了内编队重力场测量卫星全推力设计。基于模型预测控制算法实现了卫星

的姿轨一体化控制，仿真结果证实全推力器一体化控制方案的可行性与有效性。
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　　内编队重力场测量系统是我国提出的一种通
过精密定轨和相对状态测量手段实现高精度重力

场测量的方案，由一颗普通卫星和包裹在其内部、

物理隔绝的球体构成。将球体称为内卫星，普通

卫星称为外卫星［１］。内编队系统独特的构形与

重力测量原理，要求相对位置控制精度达到厘米

量级，姿态稳定精度达到０１°／ｓ。近年来采用微
推力器进行卫星编队控制受到持续关注。全推力

方式设计能减少可移动部件（如反作用飞轮、陀

螺仪以及带传统电子管的轨道姿态控制推力器）

引起的内部扰动，势必成为未来空间科学观测任

务的主流设计［２－５］。作为新概念空间任务，内编

队系统需要灵敏有效的控制系统来实现连续阻力

补偿。

多处文献将模型预测技术应用于航天器状态

跟踪控制。文献［６］将其转换为二次型规划问题
并证明了方法的鲁棒性，实现了航天器姿态跟踪

控制。文献［７］引入约束更新用于改善系统跟踪
性能。文献［８］为保证控制律稳定性，引入终端
约束，但对输入输出约束作了简化。上述文献各

关注模型预测技术应用的某一方面，不能直接用

于解决具有约束耦合特征的内编队系统姿轨一体

化控制问题。

本文基于带推力器布局的耦合线性模型进行

了全推力设计。建立了内编队系统姿轨一体化控

制模型，利用模型预测控制算法实现了内编队重

力场测量卫星的姿轨一体化控制，最后对全推力

器一体化控制方案的可行性、有效性和控制性能
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进行了仿真验证，表明用微推力器实现内编队系

统姿轨一体化控制能够满足任务控制性能需求。

１　系统模型

１１　轨道姿态耦合动力学模型

内编队系统运行于近圆近极太阳同步轨道

上，平均轨道高度约为３５０ｋｍ。理想状态下，内外
卫星质心重合，不存在一般编队飞行所具有的绕

飞运动，但实际上扰动会使它们之间发生平动和

转动。由于外卫星跟内卫星轨道非常接近，近似

认为两者的轨道频率相等，即 ｎ′≈ｎ。假定外卫
星为刚体，针对稳态工作模式采用小角度近似和

常值轨道角速率假设。用 Ｘ∈ＲＲ１２×１表示外卫星

的状态矢量，包含相对位置、相对速度、姿态角及

角速度，轨道和姿态一体化模型可以用线性方程

近似表示为

Ｘ＝ＡＸ＋Ｂｕ （１）
其中，

Ａ＝
Ａｔ ０６×６
０６×６ Ａ[ ]

ｒ
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ｒ
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Ｂｒ＝
０３×３
Ｊ－[ ]１ ，

σ１＝
Ｉｙ－Ｉｚ
Ｉｘ
，　σ２＝

Ｉｚ－Ｉｘ
Ｉｙ
，　σ３＝

Ｉｘ－Ｉｙ
Ｉｚ
。

ｕ∈ＲＲ６×１由内外卫星受力差量和作用在外卫星上
的力 矩 构 成；ｍ 是 外 卫 星 质 量；Ｊ＝ｄｉａｇ
Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉ( )ｚ是外卫星三轴主惯量构成的惯量矩阵。

１２　推力器布局

内编队重力场测量卫星的推力器组由１个轨

道阻力补偿推力器（ＯＴＡ）和８个负责姿态跟踪和
非重力扰动补偿的微推力器（ＭＴＡ）构成，推力器
布局见图 １。ＯＴＡ安装在体坐标系 ｘｂ轴反向。
ＭＴＡ１～８安装在ｙｂ－ｚｂ平面内，分别与ｘｂ－ｙｂ平
面成夹角α［５］。

图１　推力器布局
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｕｓｔｅｒｌａｙｏｕｔ

推力器组输入矩阵为

Π＝

１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ －ｃ －ｃ －ｃ －ｃ ｃ ｃ ｃ ｃ
０ －ｓ ｓ ｓ －ｓ －ｓ ｓ ｓ －ｓ
０ ｒｃ －ｒｃ －ｒｃ ｒｃ －ｒｃ ｒｃ ｒｃ －ｒｃ
０ Ｌｓ －Ｌｓ Ｌｓ －Ｌｓ Ｌｓ －Ｌｓ Ｌｓ －Ｌｓ
０ －Ｌｃ －Ｌｃ Ｌｃ Ｌｃ Ｌｃ Ｌｃ －Ｌｃ －

















Ｌｃ
（２）

其中 ｃ表示 ｃｏｓα，ｓ表示 ｓｉｎα，ｒ为星体圆形横截
面半径，Ｌ为外卫星星体总长度的一半。

由于跟轨道高度相比，内外卫星相对位移非

常小，因此在推力转换时近似认为两者质心重合，

坐标转移矩阵记为 Ｔｈｂ。令 Ｆｔｈｔ∈ＲＲ
９×１表示由９

个推力器的工作推力构成的推力矢量，输入可表

示为：

ｕ＝
Ｔｈｂ ０３×３
０３×３ Ｉ３×[ ]

３
ΠＦｔｈｔ （３）

２　模型预测控制方法

内编队系统一体化动力学方程具有输入可由

状态显式线性表示的特征，可以描述为

ｘ（ｔ）＝ｆ（ｘ（ｔ））＋Ｇ（ｘ（ｔ））ｕ（ｔ）
ｙ＝ｈ（ｘ（ｔ）） （４）

将首次出现输入时的输出导数阶数称为临界

阶数，记为μ。以μ阶Ｔａｙｌｏｒ级数展开近似输出：
ｙ（ｔ＋τ）＝ｙ（ｔ）＋ｚ（ｘ（ｔ），τ）
＋Λ（τ）Ｓ（ｘ（ｔ））ｕ（ｔ） （５）

其中ｚ（ｘ（ｔ），τ）的第 ｉ个元素为 ｚｉ（ｘ（ｔ），τ）＝

∑
μｉ

ｋ＝１

τｋ
ｋ！Ｄ

ｋ
ｆｘ（ｈｉ），μｉ（ｉ＝１，２，… ，ｐ）是各个输出的

临界阶数。Ｄｋｆｘ（ｈｉ）是 ｋ阶 Ｌｉｅ导数
［６］。Λ（τ）是

·０９·
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对角矩阵，对角元素为 λｉｉ＝
τμｉ
μｉ！
，ｉ＝１，… ，ｐ。ｇｊ

是Ｇ ｘ（ｔ( )）的第 ｊ列，Ｓ（ｘ（ｔ））的第 ｉ行为 ｓｉ＝
Ｄｇ１ Ｄ

μｉ－１
ｆｘ （ｈｉ[ ]），… ，Ｄｇｍ Ｄ

μｉ－１
ｆｘ （ｈｉ[ ]{ }） ，ｉ＝１，

… ，ｐ。
目标函数选取为

　Ｊ（ｕ（ｔ））

＝１２∫
Ｔｐ

０
（ｅ（ｔ＋τ）Ｔ＋ｕ（ｔ）ＴＷｕ（ｔ））ｄτ （６）

其中ｅ（ｔ＋τ）＝槇ｙ（ｔ＋τ）－ｙ（ｔ＋τ），槇ｙ（ｔ＋τ）表示
期望输出，Ｔｐ为预测时长，Ｒ＝Ｒ

Ｔ和 Ｗ＝ＷＴ为权
值矩阵，Ｒ正定，Ｗ半正定。

由于目标函数的二次型属性，且存在输入输

出约束，式（６）转换成约束二次型规划问题。引

入另一个输出误差矢量 ｅ′（ｔ＋τ）＝槇ｙ（ｔ＋τ）－
ｙ（ｔ）－ｚ（ｘ（ｔ），τ），目标函数变为
　Ｊ（ｕ）

＝∫
Ｔｐ

０
－ｅ′ＴＲΛＳｕ＋１２ｕ

Ｔ（ＳＴΛＴＲΛＳ＋Ｗ）( )ｕｄτ
（７）

记为二次型规划标准形式：

Ｊ（ｕ）＝ＰＴｕ＋１２ｕ
ＴＨｕ （８）

其中Ｐ＝ －∫
Ｔｐ

０
ｅ′ＴＲΛＳｄ( )τＴ

，Ｈ＝∫
Ｔｐ

０
ＳＴΛＴＲΛＳｄτ

＋ＴｐＷ。
系统输入输出约束可以写为 ｕ（ｔ）的线性约

束，记为Ｌｕ≤Ｋ，其中

Ｌ＝

Ｉｍ×ｍ
－Ｉｍ×ｍ

ΣＳ（ｘ（ｔ））
－ΣＳ（ｘ（ｔ











））

，

Ｋ＝

ｕｍａｘ
－ｕｍｉｎ

∫
Ｔｐ

０
　ｙｍａｘ－ｙ（ｔ）－ｚ（ｘ（ｔ），τ[ ]）ｄτ

∫
Ｔｐ

０
　－ｙｍｉｎ＋ｙ（ｔ）＋ｚ（ｘ（ｔ），τ[ ]）ｄ

















τ

Σ＝∫
Ｔｐ

０
Λ（τ）ｄτ。约束随状态实时更新。

有了以上的二次型目标函数和线性约束，运

用模型预测技术实现约束线性系统控制就被转换

为一个二次型规划问题。

３　控制器设计

将上述模型预测控制方法应用于内编队系

统，实现姿轨一体化控制。

将轨道姿态耦合系统分解为位置、速度、姿态

和角速度四部分，分别以下标 ｐ、ｖ、ｅ和 ω表示。
对位置和姿态有μ＝２，对速度和角速度有 μ＝１，

从而有 Λ＝ｄｉａｇ（１２τ
２ Ｉ３×３，

１
２τ

２ Ｉ３×３，τＩ３×３，

τＩ３×３）。
令ｉ∶ｊ表示从矩阵第 ｉ到第 ｊ行（列），单个

∶表示所有行（列）。ｚ和Ｓ的表达式为
ｚ＝［ｚＴｐ，ｚ

Ｔ
ｖ，ｚ

Ｔ
ｅ，ｚ

Ｔ
ω］
Ｔ∈Δ１２×１ （９）

其中

ｚｐ＝
τ２
２Ａｔ（４∶６，∶）Ｘｔ＋τＡｔ（１∶３，∶）Ｘｔ，ｚｖ

＝τＡｔ（４∶６，∶）Ｘｔ，ｚｅ＝
τ２
２Ａｒ（４∶６，∶）Ｘｒ＋

τＡｒ（１∶３，∶）Ｘｒ，ｚω＝τＡｒ（４∶６，∶）Ｘｒ
和

Ｓ＝［ＳＴｐ，Ｓ
Ｔ
ｖ，Ｓ

Ｔ
ｅ，Ｓ

Ｔ
ω］∈Δ

１３×９ （１０）
其中

Ｓｐ＝Ｓｖ＝ｄｉａｇ３（
１
ｍ）ＴｈｂΠ（１∶３，∶），

Ｓｅ＝Ｓω＝Ｊ
－１Π（４∶６，∶）

４　性能仿真

外卫星参数如表１所示。
表１　外卫星参数

Ｔａｂ．１　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

项目
初始总

质量ｍ

阻力系数

Ｃｄ

横截面积

Ａ
总长度

Ｌ

数值 １４５８４ｋｇ ２２ ０１６９ｍ２ ２ｍ

　　仿真中考虑大气阻力采用指数衰减模型；重
力场采用１０阶次 ＥＧＭ９６模型；太阳光压按最大
受晒面积估算；地磁场采用 １０阶 ＩＧＲＦ系数模
型；内部相互作用通过１０－１０ｍ／ｓ２量级的正态分
布随机干扰加速度来描述，用于满足内编队系统

高精度控制性能仿真对所有摄动影响的要求。基

于模型预测控制算法，计算姿轨一体化控制的推

进需求。系统输出约束见表２。
表２　系统输出约束

Ｔａｂ．２　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｏｎｏｕｔｐｕｔｓ

项目
相对位置

Ｐｍａｘ

相对速度

Ｖｍａｘ

姿态角

αｍａｘ

姿态角速度

ωｍａｘ
数值 ００２ｍ ００１ｍ／ｓ５×１０－４ｒａｄ００１ｒａｄ／ｓ

　　权值矩阵取为 Ｒ＝ｄｉａｇ（１×１０３Ｉ３×３，１×１０
３

Ｉ３×３，１０Ｉ３×３，Ｉ３×３）和Ｗ＝ｄｉａｇ（１×１０
３Ｉ３×３，Ｉ３×３）。

ＯＴＡ推力上限０４Ｎ，ＭＴＡ推力上限０２２ｍＮ。所
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有推力器的推力下限都是０。
大气状况如图２所示。

图２　大气阻力和力矩
Ｆｉｇ．２　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｐｒｏｆｉｌｅｓ

系统推进需求如图３所示。图中有两个振荡
频率，其中高频振荡是因为大气阻力随卫星轨道

高度变化，低频振荡由编队轨道类型和卫星惯量

特征决定。切向推力分量（ｙ轴）最大且为正，曲
线逐渐稳定并呈现带状特性。法向推力分量（ｚ

轴）消除来自重力梯度误差和姿态振荡带来的大

气阻力分量扰动，其变化主要由大气密度随卫星

轨道高度变化造成，在近地点和远地点，重力梯度

对推力的影响最小。径向推力分量（ｘ轴）也在零
值上下变化，它的均值偏向负半平面，因为径向存

在一个大气阻力分量及其他扰动。

图３　推力三轴分量
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｕｓｔｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

推力器工作推力变化如图４所示。比较ＯＴＡ
推力曲线与图２（ａ）可以看出，ＯＴＡ产生的推力消
除了大部分大气阻力。相比之下，ｘ－ｚ平面受到
的扰动小得多。微推力器成对工作（１和７，２和
８，３和５，４和６），生成力矩进行姿态控制，之间的
差量用于补偿 ｘ－ｚ平面的扰动，实现相对轨道
控制。

图４　各推力器产生的推力
Ｆｉｇ．４　Ｗｏｒｋｉｎｇｔｈｒｕｓｔｓｏｆｔｈｒｕｓｔｅｒｓ

　　外卫星轨道和姿态误差见图５和６。由图可
知，推进系统消除了扰动，将所有输出限定在各自

约束范围内。

卫星轨道高度的变化情况如图７给出。结果

表明，推进系统不仅修正了相对轨道偏差，而且保

持了轨道高度，其修正的状态误差包括卫星实际

轨道跟不受环境扰动的纯引力轨道之间的位置

偏差。
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图５　相对轨道残余误差
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｉｄｕａｌｅｒｒｏｒｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔ

图６　姿态残余误差
Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｉｄｕａｌｅｒｒｏｒｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅ

图７　轨道高度衰减变化
Ｆｉｇ．７　ＡｌｔｉｔｕｄｅＤｅｃａｙ

５　结 论

采用微推力器的全推力设计是未来科学观测

任务的有效解决方案。内编队系统旨在通过精密

定轨和相对状态测量实现高精度高分辨率地球重

力场测量。针对内编队系统姿轨一体化控制问

题，采用推力受限的微推力器进行轨道姿态耦合

控制设计，仿真测试了提出的推力器布局和控制

算法。结果表明，考虑１０％的测量误差和控制误
差，相对位移保持在 ０２ｃｍ内，外卫星对地指向
精度为０１°，满足科学测量性能需求。微推力器
对受大气阻力影响明显的低轨内编队系统是颇有

前景的备选方案。
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ｗｗｗ．ｐｔｇｒｅｙ．ｃｏｍ

［１２］　ＡｒｄｕｉｎｏＤｕｅｍｉｌａｎｏｖｅ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１１－１２－０５］．ｈｔｔｐ：／／

ｗｗｗ．ａｒｄｕｉｎｏ．ｃｃ／

［１３］　ＣａｍｅｒａＣａｌｉｂｒａｔｉｏｎＴｏｏｌｂｏｘｆｏｒＭａｔｌａｂ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１１－１２

－０５］．ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｖｉｓｉｏｎ．ｃａｌｔｅｃｈ．ｅｄｕ／ｂｏｕｇｕｅｔｊ／ｃａｌｉｂ＿ｄｏｃ／

［１４］　于起峰，陆宏伟，刘肖林．基于图像的精密测量与运动测

量［Ｍ］．北京：科学出版社，２００２．

［１５］　于起峰，尚阳．摄像测量学原理与应用［Ｍ］．北京：科学

出版社，２００９．
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