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微纳卫星姿态确定与控制半实物仿真系统设计
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摘　要：航天器姿态控制系统需要特殊的运行环境，在地面很难考核，这给系统可靠性带来一定的风险。
针对微纳卫星的特点，设计并研制了一套面向微纳卫星的姿态确定与控制半实物仿真系统。该系统通过数

字化模型模拟卫星姿态轨道运动、敏感器模型产生敏感器测量数据、执行器模型生成控制力矩、敏感器模拟

器实现通信协议，最终实现姿态控制系统的全系统仿真。这套系统可以接入卫星控制系统回路，实现对姿控

系统软件、硬件的考核，同时验证算法的性能。基于该系统，对天拓三号卫星姿控系统进行地面半实物仿真，

并对比在轨试验数据，结果表明系统设计合理，仿真结果可信。
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　　微纳卫星具有体积小、质量轻、成本低、研发
周期短等特点，是航天领域一个新兴的发展方

向［１］。随着微纳卫星技术的逐渐成熟和应用范

围的不断扩展，对卫星平台的性能，特别是姿态指

向精度和稳定度的要求越来越高。姿态确定与控

制系统（ＡｔｔｉｔｕｄｅＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，
ＡＤＣＳ）是卫星上部组件最多、算法最复杂的分系
统，同时也是故障概率最高的分系统。卫星姿态

确定与控制部组件和控制算法运行需要特殊的轨

道和重力环境，在地面很难真实模拟和全面

考核［２］。

ＡＤＣＳ地面验证通常依赖于数值仿真和实物
仿真两种方法进行。数值仿真基于仿真软件，如

ＭＡＴＬＡＢ，ＳＴＫ等进行，通过建立敏感器、执行器
和卫星数据模型，对控制算法、控制流程和各种故

障模式进行模拟，检验系统控制性能［３－６］。卫星

的动力学模型非常复杂，敏感器和执行器也存在

各种测量和执行偏差，数学模型很难描述卫星准

确的动力学过程，因此数值仿真通常只用于算法

设计和参数优化，很难对ＡＤＣＳ进行全面考核，仿
真结果仅具有参考价值。实物仿真是通过各种模

拟器和气浮台模拟卫星在轨运行状态和动力学环

境，比较接近真实情况，卫星按照真实的控制流程

进行运动，控制效果具有较高可信度［７－８］。搭建

实物仿真系统需要的设备包括：三轴气浮台、磁环

境模拟器、太阳模拟器、星光模拟器、ＧＰＳ模拟器
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等。仿真过程中，卫星基于姿态敏感器测量值确

定自身姿态，基于控制算法生成控制指令驱动执

行器进行姿态控制，气浮台提供卫星的３自由度
的运行环境。构建实物仿真环境需要大量的设备

和场地。同时，由于气浮平台有较大的转动惯量

和扰动力矩，通常只适用于大型卫星的地面仿真。

对于微纳卫星来说，执行机构一般为微机电系统

（ＭｉｃｒｏＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓ，ＭＥＭＳ）器件，
控制力矩有限，很难通过这种方式对微纳卫星的

ＡＤＣＳ进行仿真［９］。

本论文从微纳卫星的结构特点出发研究姿态确

定与控制半实物仿真技术，设计并实现了一套半实

物仿真系统。该系统主要由敏感器模拟器和空间环

境模拟器组成，可以直接接入卫星控制系统，实现对

姿控组件硬件接口与通信协议、姿态控制软件、姿态

控制算法等全系统的考核，地面仿真软件与在轨飞

行状态保持一致，可以直接用于在轨飞行。

１　半实物仿真系统设计

１．１　微纳卫星姿态确定与控制系统

微纳卫星姿态确定与控制系统包括敏感器、

执行器和控制器三部分。姿态敏感器通常包括磁

强计、太阳敏感器、星敏感器、地球敏感器、陀螺仪

等，轨道测量采用ＧＰＳ接收机。执行器通常为磁
力矩器和飞轮（偏置动量轮或反作用飞轮）。控

制器为姿控计算机。

以国防科学技术大学研制的天拓三号（ＴＴ－
３）卫星为例，姿态敏感器包括：１个磁强计、２个
模拟太阳敏（＋Ｙ面和 －Ｙ面）、６个０／１太阳敏
（每个面１个）、１个惯性导航单元（内部集成三轴
磁强计和三轴陀螺仪）和１个ＧＰＳ接收机。执行
器包括３个垂直安装的磁力矩器和反作用飞轮
（共４个，Ｙ轴备份１个）。控制器为姿控计算机，
姿态控制系统结构如图１所示。

图１　ＴＴ－３卫星ＡＤＣＳ结构图
Ｆｉｇ．１　ＡＤＣＳｃｏｎｆｉｇｕｒｅｏｆＴＴ－３ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

１．２　半实物仿真系统设计

半实物仿真是指通过模拟卫星的运行环境和

敏感器信息考核姿态控制系统的各项性能，包括

软件、硬件可靠性，控制算法性能等。为了达到全

面考核的目的，要求模拟环境和敏感器数据尽量

准确，卫星状态与在轨运行状态保持一致。基于

这一需求设计了面向微纳卫星的半实物仿真系

统，主要分为敏感器模拟器、空间环境模拟器、卫

星本体三部分，如图２所示。

图２　半实物仿真系统结构
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｓｅｍｉｐｈｙｓｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

空间环境模拟器模拟卫星运行的空间环境和

动力学过程，根据轨道动力学模型计算卫星轨道

位置，根据卫星姿态动力学和运动学模型、控制力

矩和环境力矩模型计算卫星姿态。

敏感器模拟器模拟敏感器的测量输出，根据

空间环境模拟器提供的卫星轨道、姿态等信息，根

据模型生成敏感器测量数据，并按照真实的通信

协议和硬件接口发送给姿控计算机。

卫星为真实的卫星本体，敏感器由敏感器模

拟器替代，其他部分和控制软件与在轨运行状态

一致。通过这种方式进行系统仿真，可以实现地

面测试与在轨飞行状态的一致性。

２　空间环境模拟器设计

空间环境模拟器主要模拟卫星的空间运行环

境，包括轨道动力学环境、姿态动力学环境、扰动

力矩和控制力矩，模拟卫星的在轨运动。

２．１　姿态动力学与运动学模型

２１１　姿态动力学模型
姿态动力学和运动学模拟卫星在轨的运动过

程。动力学方程表示为：

·３７·
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Ｊω＋ω×Ｊω＝Ｔｃ＋Ｔｄ （１）
式中，Ｊ为卫星转动惯量，ω为旋转角速度，Ｔｃ为
控制力矩，Ｔｄ为干扰力矩。
２１２　姿态运动学模型

四元数表示的运动学方程不存在奇点问题，

且方程形式简单，故本系统采用四元数对卫星姿

态进行描述。设惯性坐标系旋转到卫星本体系的

四元数为ｑ，则采用四元数表示的姿态运动学方
程为：

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ
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式（２）可以简记为：

ｑ０＝－
１
２珔ｑ

Ｔω

珔ｑ
·
＝１２Ｍ（ｑ）

{ ω
（３）

式中，Ｍ（ｑ）＝ｑ０Ｉ３×３＋珔ｑ
Ｔ。

２．２　轨道动力学模型

轨道是姿态控制最重要的信息之一，卫星根

据轨道信息计算参考目标的位置进而确定自身

姿态。

综合考虑运算复杂度、外推精度等因素，卫星

采用基于无奇点变量的轨道预报模型，并考虑 Ｊ２
摄动项。轨道运动方程可参见文献［９］。

２．３　环境扰动力矩

微纳卫星受到的环境扰动力矩通常主要包

括：重力梯度力矩Ｔｄｇ、气动力矩 Ｔｄｐ、剩磁干扰力
矩Ｔｄｍ和太阳光压力矩Ｔｄｓ等。
２３１　重力梯度力矩

重力梯度力矩 Ｔｄｇ是由地球对星体各部分引

力不同而产生的，引力合力不通过质心，从而产生

重力梯度力矩。假设地球质量均匀分布，相对于

轨道坐标系，重力梯度力矩表示为：

Ｔｄｇ＝－３μ／Ｒ
３
ｃ（ｒｃ×Ｊｒｃ） （４）

式中，μ为地球引力常数，Ｒｃ为质心到地心的距
离，ｒｃ为质心到地心的单位矢量。
２３２　气动干扰力矩

气动力矩是由高层大气分子撞击卫星表面而

产生，气动力随着轨道高度增加而减小。当卫星

轨道高度在１２０ｋｍ以上时，大气运动可以看作自
由分子流，气动力矩的近似计算公式为：

Ｔｄｐ＝
１
２ｒ×（Ｃｐ·ρＶ

２·Ａρ·ｎ） （５）

式中，Ｃｐ为气动阻力系数，通常取２２～２６，ρ为
卫星轨道平均大气密度，Ｖ为卫星与大气之间的
相对速度，Ａρ为迎风面积，ｎ为来流的单位矢量，ｒ
为卫星质心到气动压心的矢径。

２３３　剩磁干扰力矩
剩磁干扰力矩 Ｔｄｍ是卫星上剩余磁矩与地球

磁场相互作用的结果。对于低轨卫星，剩磁干扰

力矩是最重要的干扰源。剩余磁矩主要来源于卫

星上回路电流和磁性材料等产生的偶极子磁矩。

剩余磁矩与地磁场相互作用产生的力矩计算为：

Ｔｄｍ＝Ｍｍ×Ｂｂ （６）
式中，Ｍｍ为卫星剩余磁矩，Ｂｂ为体坐标系下的地
球磁场。

２３４　太阳光压力矩
当太阳光压力中心与卫星质心不重合时便会

产生光压力矩。太阳光压力矩基本上与卫星的高

度无关，而其他环境力矩则随着高度的变化很大，

当卫星轨道高度大于１０００ｋｍ时，太阳光压力矩
变为主要的干扰力矩。太阳光压力矩计算为：

Ｔｄｓ＝ｒｓ×
Ｉ０
ｃ －（１＋Ｒ）＋２３[ ]Ｍ ·Ａｓ·{ }ｖ（７）

式中，Ｉ０为太阳辐射通量，ｃ为光速，Ｒ为反射系
数，Ｍ为漫反射系数，Ａｓ为受照面积，ｖ为辐射单
位矢量，ｒｓ为太阳光压力臂。

２．４　控制力矩

微纳卫星由于体积、重量限制，一般采用磁力

矩器和飞轮进行联合控制，飞轮通常为偏置动量

轮或反作用飞轮。

２４１　飞轮控制的力矩
假设卫星角动量为ＨＳ，卫星相对于惯性空间

的角速度为ωｂｉ，飞轮角动量为Ｈｗ，相对于卫星的
角速度为Ω，则系统的总角动量为：

Ｈ＝ＨＳ＋Ｈｗ （８）
式中，Ｈｗ＝ＪｗΩ，Ｊｗ为飞轮的转动惯量。

根据动量矩定理有：

ｄＨ
ｄｔ＝

ｄＨＳ
ｄｔ＋

ｄＨｗ
ｄｔ＝

ｄＨＳ
ｄｔ＋

Ｈｗ
ｔ
＋ωｂｉ×Ｈｗ＝Ｔ （９）

式中，
ｄＨＳ
ｄｔ为卫星角动量的变化量，

Ｈｗ
ｔ
为飞轮角

动量相对卫星本体的变化量，Ｔ为作用在卫星上
的外力矩。从而，

ｄＨＳ
ｄｔ＝Ｔ－

Ｈｗ
ｔ
－ωｂｉ×Ｈｗ （１０）

式（１０）右边两项即为飞轮作用在卫星上的

反作用力矩 Ｔｃｗ，其中
Ｈｗ
ｔ
表示飞轮角动量的变

·４７·
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化，ωｂｉ×Ｈｗ表示由于星体转动引起飞轮角动量
矢量方向改变而产生的作用于星体上的陀螺力

矩，于是：

Ｔｃｗ＝－
Ｈｗ
ｔ
－ωｂｉ×Ｈｗ （１１）

２４２　磁力矩器控制力矩
磁力矩器为通过载流线圈或载流线圈对软磁

材料进行磁化生成磁矩，与地球磁场相互作用产

生控制力矩。磁力矩器三轴正交安装，每个方向

的磁矩进行独立控制。磁力矩器分为模拟电压控

制和脉冲宽度调制 （ＰｕｌｓｅＷｉｄｔｈＭｏｄｕｌａｔｉｏｎ，
ＰＷＭ）两种方式。前者控制精度高但是控制电路
复杂，后者控制电路相对简单，微纳卫星常采用

ＰＷＭ方式进行控制。磁力矩器工作时会产生磁
场，对磁强计的测量引入不确定偏差，因此通常需

要与磁强计进行分时工作。

磁力矩器的实际控制力矩Ｔｃｍ为：
Ｔｃｍ＝Ｄ１Ｄ２Ｍｍａｘ×Ｂｂ （１２）

式中，Ｍｍａｘ为标称电压下的磁矩，Ｄ１为ＰＷＭ控制
信号的占空比，Ｄ２为磁力矩器分时工作比。

３　敏感器模拟器设计

敏感器模拟器产生敏感器测量信息并实现敏

感器通信协议，主要对卫星姿控分系统的硬件接

口和控制软件进行考核。敏感器模拟器需要根据

卫星的实际敏感器进行动态配置。

３．１　磁场测量信息

磁场信息不受卫星姿态的影响，是近地轨道

卫星普遍采用的一种姿态参考信息，采用磁强计

对磁场进行测量。

３１１　标准地磁场计算
地球主磁场源位于地球内部，地球表面和上

空的磁场可以用磁位的梯度表示，地球主磁场的

磁位势用国家 地 磁 参 考 框 架 （Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
ＧｅｏｍａｇｎｅｔｉｃＲｅｆｅｒｅｎｃｅＦｒａｍｅ，ＩＧＲＦ）模型表示，
计算公式为［１０］：

Ｖ＝Ｒ∑
∞

ｎ＝１
∑
ｎ

ｍ＝０

Ｒ( )ｒ
ｎ＋１
［ｇｍｎｃｏｓ（ｍλ）＋

　ｈｍｎｓｉｎ（ｍλ）］Ｐ
ｍ
ｎ（ｓｉｎφ）　　　 （１３）

式中：Ｒ为地球平均半径；ｒ为地心距；λ为经度；φ
为地心纬度；ｇｍｎ，ｈ

ｍ
ｎ为高斯系数；Ｐ

ｍ
ｎ为 ｎ阶 ｍ次

Ｌｅｇｅｎｄｅｒ函数。
地磁场强度矢量的计算公式为：

Ｂｇ＝－!Ｖ （１４）
３１２　磁强计测量值的计算

根据磁强计的测量模型，磁强计的测量输出

Ｂｍ可以表示为：
Ｂｍ＝ＲｃｂＲｂｏＲｏｉＲｉｇ（Ａ·Ｂｇ＋Ｂ０） （１５）

式中：Ａ３×３为磁强计误差修正矩阵，主对角线为磁
强计各个方向线性度修正值，其他参数为三轴正

交性修正参数；Ｂ０为磁强计的零值偏差，这些参
数在磁强计地面标定时都可以进行测量；Ｒｉｇ为地
理坐标系到地心惯性坐标系的转换矩阵，由卫星

轨道位置决定；Ｒｏｉ为地心惯性坐标系到轨道坐标
系的转换矩阵，由卫星轨道参数决定；Ｒｂｏ为轨道
坐标系到卫星本体坐标系的转换矩阵，由卫星当

前姿态决定；Ｒｃｂ为本体系到测量坐标系的转换矩
阵，由敏感器的安装方向决定。

３．２　太阳方向矢量测量信息

太阳敏感器测量太阳相对于敏感器的方位，

通常结合磁场信息进行姿态确定。太阳敏感器测

量信息模拟包括太阳方向矢量计算和太阳敏测量

信息输出两部分。

３２１　太阳方向矢量
利用太阳与地球之间的相对关系建立太阳位

置模型，一年内太阳在南北回归线±２３°内周期变
化，所以地球惯性系中太阳光线仰角为：

εｓ＝
２３π
１８０ｓｉｎ

Ｔｓ
３６５２( )π （１６）

式中，Ｔｓ为从春分点开始计算的时间。１年内从
春分点开始太阳方位角为：

λｓ＝
Ｔｓ
３６５２π （１７）

当地球经过春分点时，地球惯性坐标系中太

阳方向矢量为Ｓｉ０＝［１ ０ ０］Ｔ，则任意时刻太阳
矢量为：

Ｓｏ＝ＲｏｉＲｙ（εｓ）Ｒｚ（λｓ）Ｓ
ｉ
０ （１８）

Ｒｏｉ＝Ｒｚ（ω＋ｆ）Ｒｘ（ｉ）Ｒｚ（Ω） （１９）
其中，Ｓｏ为轨道系中的太阳矢量，ω为近地点幅
角，ｆ为真近点角，ｉ为轨道倾角，Ω为升交点
赤经。

３２２　太阳敏感器测量信息
微纳卫星上用的太阳敏感器主要是两轴敏感

器，通过内部的数据处理解算太阳方向矢量。太

阳敏感器的测量输出可以表示为：

Ｓｍ＝ＲｃｂＲｂｏ（Ａ·Ｓｏ＋ΔＳｏ） （２０）
式中，Ａ为太阳敏的安装误差修正矩阵，ΔＳｏ为高
斯测量噪声。

３２３　０／１太阳敏输出模拟
０／１太阳敏通常通过安装在卫星各个面的太

阳电池片实现，通过检测电池片的输出电流计算

太阳光入射角。０／１太阳敏的测量输出为太阳方

·５７·
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向矢量在对应面的余弦分量。太阳方向矢量在每

个面上的投影为：

Ｓ０１＝（ＲｂｏＳｏ＋ΔＳｏ）Ｘ （２１）
式中，Ｘ为对应太阳敏在体坐标系下的方向矢量。
于是，０／１太阳敏的输出为：

Ｓ０１＝
Ｓ０１ Ｓ０１＞０

０ Ｓ０１≤{ ０
（２２）

３．３　陀螺仪测量信息

陀螺仪主要是对卫星角速度进行测量，通常

考虑的测量误差包括非线性误差、正交性误差、零

值偏差和测量噪声。陀螺仪的原始信息来源于卫

星动力学模型输出。测量信息输出可以表示为：

ωｍ＝Ｒｃｂ（Ａ·ω＋ω０＋Δω） （２３）
式中，Ａ３×３包含了非线性误差和正交性误差，ω为
卫星角速度，ω０为零值偏差，Δω为高斯测量
噪声。

３．４　ＧＰＳ测量信息

ＧＰＳ接收机的主要功能是提供标准时间、秒
脉冲和轨道位置信息。敏感器模拟器根据 ＧＰＳ
报文格式将时间信息和轨道参数等打包发送给卫

星，模拟ＧＰＳ接收机的各种工作状态。ＧＰＳ的原
始信息来自轨道动力学模型输出的卫星轨道

信息。

４　姿控确定与控制系统半实物仿真

４．１　半实物仿真控制流程

空间环境模拟器由仿真计算机运行ＭＡＴＬＡＢ
和 ＳＴＫ等仿真软件实现。仿真计算机采集卫星
的控制指令和执行器执行结果，利用执行器模型

生成控制力矩驱动卫星的运动学和动力学模型，

模拟卫星在轨运动过程。

敏感器模拟器接收到空间环境模拟器输出的

卫星轨道和姿态信息，根据敏感器模型生成敏感

器测量数据，并按照实际通信协议和工作模式与

卫星进行通信。

卫星实时采集敏感器的测量数据，按照正常

的控制流程进行姿态确定、姿态控制、生成控制指

令控制执行器，并反馈指令执行结果给空间环境

模拟器。

整个仿真流程由空间环境模拟器发起，控制

周期与卫星姿态控制周期一致。仿真系统的工作

流程如图３所示。

４．２　基于半实物仿真系统的姿控算法仿真

以ＴＴ－３卫星为例对半实物仿真系统的性

图３　半实物仿真系统工作流程
Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍ

能进行验证。ＴＴ－３卫星的轨道为５２４ｋｍ的近
圆太阳同步轨道，轨道倾角 ９７４°，偏心率
００００３０７，轨道周期 ５６７７ｓ。卫星包络尺寸为
３９８×３９８×５８９５ｍｍ３，重量为１９１ｋｇ，转动惯量
为［０４６５；０４５５；０５８９］ｋｇ·ｍ２。反作用飞轮
转动惯量 １０６７×１０－４ ｋｇ· ｍ２，最大转速
±５０００ｒｐｍ，磁力矩器最大磁矩 ４Ａｍ２。仿真过
程中主要考虑重力梯度矩、气动力矩和剩磁力矩

等扰动力矩。

卫星从星箭分离后的速率阻尼开始仿真，之

后自动切换到偏置动量轮与主动磁控相结合的三

轴稳定控制模式，在第４轨时切换到反作用飞轮
模式。姿态确定采用磁场强度＋太阳方位双矢量
ＵＫＦ滤波算法。图４～６是半实物仿真过程中相
关参数的变化曲线。图４为卫星姿态角的变化曲
线，图５是角速度的变化曲线，图６为飞轮的实际
转速。

图４　卫星姿态的变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅ

·６７·
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图５　卫星姿态角速度变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｐｅｅｄ

图６　飞轮实际转速
Ｆｉｇ．６　Ｒｏｔａｔｅｓｐｅｅｄｏｆｔｈｅｆｌｙｗｈｅｅｌｓ

从仿真结果可以看出，ＴＴ－３卫星姿态控制
系统运行正常，姿态控制算法稳定。反作用飞轮

控制模式的控制精度优于三轴磁控模式。在光照

区，姿态控制误差优于 ０５°，角速度误差优于
００３°／ｓ。在地影区，姿态控制误差优于１°，角速
度误差优于００５°／ｓ。系统控制性能满足设计指
标要求。

ＴＴ－３卫星于２０１５年９月２０日在太原卫星
发射中心发射入轨，并在第３轨实现对地三轴稳
定。目前在轨工作超过３个月，姿控分系统所有
部组件工作正常，姿态控制算法运行稳定，姿态控

制精度和稳定度满足设计指标要求。说明所设计

的半实物仿真系统对 ＴＴ－３卫星姿控分系统的
考核充分，方法可行。

５　结论

从微纳卫星的特点出发，设计了一套针对姿

控系统全系统验证的半实物仿真系统。该系统通

过空间环境模拟器模拟卫星轨道、姿态、环境力矩

和控制力矩，通过敏感器模拟器模拟敏感器测量

信息和通信协议，接入卫星本体进行姿控系统的

软件、硬件和算法的全系统仿真。系统结构简单，

接口可配置、可扩展。基于本系统对 ＴＴ－３卫星
姿控系统进行仿真考核，卫星入轨后姿控系统所

有部组件工作正常，控制算法稳定，姿态控制精度

和稳定度与地面仿真结果一致，满足设计指标要

求，充分证明本系统设计合理，对姿控系统的考核

充分。
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