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控制力矩陀螺的动态扫描成像卫星姿态控制
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摘　要：针对卫星动态扫描成像任务中的姿态控制问题，建立卫星姿态动力学模型，分析动态扫描成像
任务对姿态控制的特殊需求。结合动态扫描成像任务需求提出一种典型的姿态机动方案，对姿态机动过程

所需控制力矩进行估计。基于期望力矩和星体实时姿态设计一种俯仰机动控制律，并提出五棱锥构型陀螺

群的操纵方案。针对某动态扫描成像任务卫星，对提出的控制律进行数值仿真。仿真结果证明所提方案可

以满足卫星动态扫描成像的姿态控制要求。
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　　随着遥感数据应用的飞速发展，传统的遥感
卫星已经不能满足要求，敏捷遥感卫星［１－６］在国

际应用卫星领域已成为新的研究热点。敏捷遥感

卫星所具备的高速机动能力和快速对地定向能

力，使卫星的灵活性和在轨观测效率得到了进一

步的提高。敏捷遥感卫星具备完成四类成像任务

的能力［７］：快速成像，立体观测，图像拼接，扫描

成像。在国际商业领域，最早的敏捷遥感卫星是

１９９９年美国的ＩＫＯＮＯＳ２卫星［８］，之后法国、印度

等国也相继推出了自己的系列产品。

传统遥感卫星在成像时姿态基本保持不变，

而动态扫描成像则是在卫星机动的过程中完成成

像任务，卫星的灵活性和综合使用效率得到了更

大的提升。同时，机动过程中的扫描成像还可以

解决一般遥感卫星无法实现大范围覆盖的问题，

即在保证成像高分辨率的同时实现大范围覆盖。

此外，对于传统遥感卫星，要实现目标的三维成

像，需要安装２～３台相机来解决成像角度问题；
而动态扫描成像卫星，只需要安装１台相机，利用
敏捷控制技术可实现短时间内对同一目标的不同

角度观测，从而实现立体成像［７］。这就大大降低

了卫星的研制和运营成本。

动态扫描成像卫星的发展，得益于三个方面

的技术支撑。首先是更高效图像处理算法的提出

与实现；其次是高分辨率相机的研制成功；最后是

姿态控制执行机构的发展，特别是大输出力矩控

制力矩陀螺的研制成功。本文选用某型小型控制

力矩陀螺（ＳｍａｌｌＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔＧｙｒｏ，ＳＣＭＧ）作
为卫星姿态控制的执行机构组元，单个 ＳＣＭＧ的
输出力矩就达到１０Ｎｍ，完全能够满足敏捷姿态
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控制的需求。并利用由６个ＳＣＭＧ组成的五棱锥
构型陀螺群（ＦｉｖｅＰｙｒａｍｉｄＣｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎＧｙｒｏｓ，
ＦＰＣＧｓ）对所做设计的可行性进行仿真验证。

本文重点研究的是动态扫描成像卫星俯仰通

道的姿态控制，主要基于两方面考虑：一方面，俯

仰通道与其他两通道存在的耦合较小，控制起来

较方便；另一方面，只需要实现俯仰轴的大角度、

快速、稳定的机动控制，就可以实现卫星对地目标

的三维成像和大范围覆盖。

１　卫星姿态控制动力学模型

对于遥感卫星这类对地定向的三轴稳定卫

星，通常选用轨道坐标系 Ｏｘ０ｙ０ｚ０作为参考坐标
系来定义其姿态，星体坐标系Ｏｘｂｙｂｚｂ则沿星体的
主惯量轴建立。利用欧拉方程可以得到卫星在参

考坐标系下的姿态动力学方程为：

Ｈ
·
＋ω×Ｈ＝Ｔｄ （１）

其中，Ｔｄ为星体所受的扰动力矩，ω为星体的角
速度矢量，Ｈ为星体总的角动量矢量。

Ｈ＝Ｉ·ω＋Ｈｃ （２）
其中，Ｉ３×３为控制力矩陀螺群不工作（即框架和转
子相对星体转动角速度为０）时星体的转动惯量
矩阵，Ｈｃ为控制力矩陀螺群工作时相对于卫星的
角动量。

将式（２）带入式（１）可得：

Ｉ·ω＋ω×Ｈｃ＋Ｈ
·

ｃ＝Ｔｄ （３）
将式（３）展开，同时不考虑惯性积对系统的

影响，可得到如式（４）所示的卫星姿态动力学方
程［９］。其中：Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ分别是卫星沿三轴的主转
动惯量；φ，θ，ψ分别是卫星的滚动角、俯仰角和偏
航角；ｈｘ，ｈｙ，ｈｚ分别为各陀螺转子沿转动轴的角
动量在星体坐标系三轴投影之后各轴的矢量和；

ω０为星体的轨道角速度；Ｔｃｉ和Ｔｄｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）
分别表示卫星受到的控制力矩和扰动力矩沿三轴

的分量。

Ｉｘｘ̈φ－（Ｉｘｘ＋Ｉｚｚ－Ｉｙｙ）ω０ψ
·
＋４（Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）ω

２
０φ＋

ｈｚ（θ
·
－ω０）－ｈｙ（ψ

·
＋ω０φ）＝Ｔｃｘ＋Ｔｄｘ

Ｉｙｙθ̈＋３（Ｉｘｘ－Ｉｚｚ）ω
２
０θ＋ｈｘ（ψ

·
＋ω０φ）－

ｈｚ（φ－ω０ψ）＝Ｔｃｙ＋Ｔｄｙ

Ｉｚｚψ̈＋（Ｉｘｘ＋Ｉｚｚ－Ｉｙｙ）ω０φ＋（Ｉｙｙ－Ｉｘｘ）ω
２
０ψ－

ｈｘ（θ
·
－ω０）＋ｈｙ（φ－ω０ψ）＝Ｔｃｚ＋Ｔ

















ｄｚ

（４）
为进一步将式（４）化简，现作如下假设［７］：卫

星沿三轴的转动惯量近似相等，即Ｉｘｘ≈Ｉｙｙ≈Ｉｚｚ＝Ｉ；
陀螺转子沿其转轴的转动惯量远小于星体的主惯

量；同时，忽略二阶及其以上小量。得到了线性化

的动力学方程为：

Ｉ̈φ－ｗ０Ｉψ
·
－ｈｚｗ０＝Ｔｃｘ＋Ｔｄｘ

Ｉθ̈＝Ｔｃｙ＋Ｔｄｙ

Ｉψ̈＋ｗ０Ｉφ＋ｈｘｗ０＝Ｔｃｚ＋Ｔ
{

ｄｚ

（５）

由式（５）可知，卫星的俯仰通道与偏航、滚转两通
道的运动耦合程度较小，可实现解耦控制。

２　俯仰机动方案设计及姿态控制力矩的估算

动态扫描成像卫星的立体成像、大范围覆盖

和高精度成像等问题，都可以利用卫星在俯仰通

道一段时间内的平稳快速机动来解决［７，１０］。这样

就将卫星的动态扫描成像问题归结为：卫星在给

定的机动时间Ｔ内，从初始俯仰角θ０向目标俯仰
角θｆ机动的过程中完成对目标区域的动态扫描
成像。

鉴于研究本问题的可参考文献甚少，本次研

究主要通过分析卫星动态扫描成像的任务特点，

结合成像过程的卫星姿态需求，设计了一种如

图１所示的姿态机动方案。

图１　姿态机动方案
Ｆｉｇ．１　Ａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓｃｈｅｍｅ

该过程分为以下五个阶段：［０，ｔ１］阶段，卫

星在初始俯仰姿态θ０以最大角加速度 θ̈ｍ平稳加

速到最大角速度 θ
·

ｍ；（ｔ１，ｔ２］阶段，星体保持最大

角速度 θ
·

ｍ作机动；（ｔ２，ｔ３］阶段，卫星再以最大

角加速度 θ̈ｍ减速到期望达到的目标角速度 θ
·

０；

（ｔ３，ｔ４］阶段，星体保持 θ
·

０的速度平稳机动，并在

该阶段完成扫描成像任务；（ｔ４，ｔ５］阶段，卫星完

成动态扫描成像任务后，最后以最大角加速度 θ̈ｍ

减速到目标俯仰姿态θｆ，同时保证 θ
·
＝０。图２给

出了其他两种较为典型的机动规律，比较可知，

图２均可包含在图１的机动规律中。

·０２１·
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（ａ）减速阶段成像
（ａ）Ｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｐｈａｓｅｉｍａｇｉｎｇ

（ｂ）加速阶段成像
（ｂ）Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｐｈａｓｅｉｍａｇｉｎｇ

图２　其他两种较典型机动规律
Ｆｉｇ．２　Ｓｏｍｅｏｔｈｅｒｔｙｐｉｃａｌｍａｎｅｕｖｅｒｌａｗ

卫星在给定的机动时间 Ｔ内完成角度为 θＴ
（θＴ＝θｆ－θ０）的机动，机动的目标角速度为给定

的 θ
·

０，且设（ｔ５－ｔ４）＋（ｔ３－ｔ２）＝ｔ１，由图１可以

得出θＴ及 θ
·

ｍ的计算式为：

　θＴ ＝∑
５

ｉ＝１
θｉ＝２∫

ｔ１

０∫
ｔ１

０
θ̈ｍｄｔｄｔ＋θ

·

ｍ（ｔ２－ｔ１）＋

θ
·

０（ｔ４－ｔ３） （６）

θ
·

ｍ ＝∫
ｔ１

０
θ̈ｍｄｔ＝θ̈ｍｔ１ （７）

根据实际任务需求来规划各阶段的机动时

间，即ｔ１～ｔ５已知，将式（７）代入式（６），可以得到

θ̈ｍ和θ
·

ｍ的估算式为：

θ̈ｍ ＝
θＴ－θ

·

０（ｔ４－ｔ３）
ｔ１ｔ２

（８）

θ
·

ｍ ＝
θＴ－θ

·

０（ｔ４－ｔ３）
ｔ２

（９）

将式（８）代入到式（５）中第二式，同时不考
虑扰动力矩的影响，即可得到航天器倾斜机动所

需要的最大力矩为：

Ｔｃｙ＿ｍ ＝Ｉθ̈ｍ ＝Ｉ
θＴ－θ

·

０（ｔ４－ｔ３）
ｔ１ｔ２

（１０）

３　姿态控制律及ＦＰＣＧｓ操纵律设计

３．１　姿态控制律设计

控制器设计的目的是使卫星俯仰通道的机动

按照设定的机动方案进行机动。以图１的机动方
案为研究对象，只需要在第一和第三阶段施加一

个与式（１０）所得的估计力矩相等的控制力矩，而
第二和第四阶段的指令为０，就可以为第四阶段
的动态扫描成像提供所需要的星体姿态。对于第

五阶段的机动，考虑到动力学简化、控制力矩估计

带来的累积误差以及达到目标姿态后的稳定性等

问题，而经典的比例－微分（ＰｒａｐｏｒｔｉｏｎＤｅｒｉｖａｔｉｖｅ，
ＰＤ）控制对于误差调节和稳定性控制具有独特的
优势，故本阶段采用ＰＤ控制。综上，设计的俯仰
机动控制律为：

Ｔｉｙ＝

Ｉ
θＴ－θ

·

０ｔ４
ｔ１（ｔ１＋ｔ２）

　［０，ｔ１］，（ｔ２，ｔ３］

　　０　　 　（ｔ１，ｔ２］，（ｔ３，ｔ４］

ｃ１θｅ＋ｃ２θ
·

ｅ　 （ｔ４，ｔ５










］

（１１）

其中，θｅ＝θｆ－θ，θ
·

ｅ＝θ
·

ｆ－θ
·
，θｆ和 θ

·

ｆ为目标俯仰

角和目标俯仰角速度，θ和 θ
·
为机动过程中任意

时刻的俯仰角和俯仰角速度。

３．２　ＦＰＣＧｓ操纵律设计

姿态控制执行机构选用６个ＳＣＭＧ组成的五
棱锥构型陀螺群，陀螺群的安装如图３所示。

图３　五棱锥构型陀螺群安装示意图
Ｆｉｇ．３　ＦＰＣＧｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

以Ｏｚｂ为中心轴，五棱锥的底面落在 Ｏｘｂｙｂ
平面上，各 ＳＣＭＧ的框架轴分别沿对称于五棱锥
的侧面和中心轴布置。其中，棱轴与棱轴之间的

夹角以及棱轴与中心轴之间的夹角均为 α０，３号
和４号框架轴在Ｏｘｂｙｂ面上的投影与 Ｏｙｂ轴负向
之间的夹角为α１，２号和５号框架轴在 Ｏｘｂｙｂ面
上的投影与Ｏｘｂ轴负向和正向之间的夹角为 α２，
分别有α０＝６３４°，α１＝３６°，α２＝１８°。

忽略转子转动对陀螺绕框架轴转动惯量的影

响，认为６只陀螺的角动量均为 ｈ。而陀螺群在

·１２１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

星体坐标系下的角动量为：

ｈ＝ｈ（Ａｓ０ｃｏｓδ＋Ａｔ０ｓｉｎδ） （１２）
其中：Ａｓ０，Ａｔ０分别为陀螺群的转子转速方向矩阵
和横向方向（框架角速度方向与转子转速方向构

成平面的垂直方向）矩阵；ｓｉｎδ，ｃｏｓδ为框架正余
弦对角阵。为进一步简化计算，设 ＳＣＭＧ的初始
框架角分别为δ０１～δ０６，并将正弦运算记为ｓ、余弦
运算记为ｃ，则以上４个矩阵可分别表示为：
Ａｓ０＝
－ｓδ０１ －ｓδ０２ｓα２－ｃδ０２ｃα０ｃα２ ｓδ０３ｃα１－ｃδ０３ｃα０ｓα１
ｃδ０１ｃα０ －ｓδ０２ｃα２＋ｃδ０２ｃα０ｓα２ －ｓδ０３ｓα１－ｃδ０３ｃα０ｃα１
ｃδ０１ｓα０ ｃδ０２ｓα０ ｃδ０３ｓα




 ０

　

ｓδ０４ｃα１＋ｃδ０４ｃα０ｓα１ －ｓδ０５ｓα２＋ｃδ０５ｃα０ｃα２ ｃδ０６
ｓδ０４ｓα１－ｃδ０４ｃα０ｃα１ ｓδ０５ｃα２＋ｃδ０５ｃα０ｓα２ ｃδ０６

ｃδ０４ｓα０ ｃδ０５ｓα０




０
，

Ａｔ０＝
－ｃδ０１ －ｃδ０２ｓα２＋ｓδ０２ｃα０ｃα２ ｃδ０３ｃα１＋ｓδ０３ｃα０ｓα１
－ｓδ０１ｃα０ －ｃδ０２ｃα２－ｓδ０２ｃα０ｓα２ －ｃδ０３ｓα１＋ｓδ０３ｃα０ｃα１
－ｓδ０１ｓα０ －ｓδ０２ｓα０ －ｓδ０３ｓα




 ０

　

ｃδ０４ｃα１－ｓδ０４ｃα０ｓα１ －ｃδ０５ｓα２－ｓδ０５ｃα０ｃα２ －ｓδ０６
ｃδ０４ｓα１＋ｓδ０４ｃα０ｃα１ ｃδ０５ｃα２－ｓδ０５ｃα０ｓα２ ｃδ０６

－ｓδ０４ｓα０ －ｓδ０５ｓα０




０
，

ｓｉｎδ＝

ｓδ１


ｓδ









６

，ｃｏｓδ＝

ｃδ１


ｃδ









６

。

对式（１２）求导即可得到陀螺群的动力学方程。

Ｔｉ＝ｈ
·
＝ｈ（Ａｔ０ｃｏｓδ－Ａｓ０ｓｉｎδ）δ

·
（１３）

其中，Ｔｉ为作用在陀螺群上的外力矩（此处考虑
为指令力矩），并记Ａｔ０ｃｏｓδ－Ａｓ０ｓｉｎδ＝Ａｔ（δ）。

根据文献［１１］，在考虑奇异逃避（加空转控
制）的情况下，得到陀螺群的操纵律为：

δ
·
＝ＡＴｔ（ＡｔＡ

Ｔ
ｔ）
－１Ｔｉ／ｈ＋ε［Ｅｎ－Ａ

Ｔ
ｔ（ＡｔＡ

Ｔ
ｔ）
－１Ａｔ］

Ｑ
δ

其中，Ｑ为陀螺群的实时奇异情况量度，量度值越
大就越远离奇异，其计算式为：

Ｑ＝ｄｅｔ（ＡｔＡ
Ｔ
ｔ）

Ｑ
δ
＝ Ｑδ１

，
Ｑ
δ２
，
Ｑ
δ３
，
Ｑ
δ４
，
Ｑ
δ５
，
Ｑ
δ( )
６

Ｔ

因此，在不考虑框架角加速度项的情况下，陀

螺群的输出力矩方程为：

ｈＡｔ（δ）δ
·
＝Ｔｃ （１４）

４　仿真验证

以运行在太阳同步轨道上的某灵敏遥感卫星

为例：该卫星轨道高度６８１ｋｍ，轨道倾角９８１°，
轨道周期９８ｍｉｎ，假设某次的动态扫描成像任务
为：在１００ｓ内完成１２０°到０°的机动，并在该过程
中以 －０８（±００２）°／ｓ的机动速度实现对 ４５°
到５°区域的成像覆盖。姿态控制执行机构选用
的某型ＳＣＭＧ，相关技术指标见表１。

根据任务需求，可规划ｔ１＝Ｔ／１０，ｔ２－ｔ１＝２Ｔ／１０，
ｔ４－ｔ３＝６Ｔ／１０，带入式（８）～式（１０）中即可得到
俯仰角速度、角加速度及所需控制力矩的估

计值。

θ̈ｍ＝－１００θＴ／（３Ｔ
２）－２０θ

·

０／Ｔ＝－０．２４
°／ｓ２

θ
·

ｍ＝－１０θＴ／（３Ｔ）－２θ
·

０＝－２．４°／ｓ

Ｔｃｙ＿ｍ＝－１００ＩθＴ／（３Ｔ
２）－２０Ｉθ

·

０／Ｔ≈－４．０Ｎｍ
选取的仿真参数见表 １，仿真结果如图 ４～１１
所示。

表１　星体及陀螺群的仿真参数
Ｔａｂ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｇｙｒｏｓ

星体相关参数 陀螺群及控制参数

Ｉ ９５６ｋｇ·ｍ２ Ω １００００ｒ／ｍｉｎ

ω０ ００６１２°／ｓ Ｉｃｍｇ ０．０１５９ｋｇ·ｍ２

θ
·
０

－０８°／ｓ ｈ １６．６５Ｎｍｓ

θ０ １２０° δ
·
ｍａｘ

０６ｒａｄ／ｓ

θｆ ０ δ̈ｍａｘ ０．５ｒａｄ／ｓ２

θ
·
（０） ０ ｃ１ ０．９

θ
·
ｆ

０ ｃ２ ５７８

Ｔ １００ｓ ε ０

δ０１～δ０６
π
４，０，－

π
４，

π
２，

π
４，０

图４　俯仰角变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅｓｃｕｒｖｅ

　　由图４可知，航天器在１００ｓ内顺利完成了
１２０°的机动。根据图 ５的仿真结果可以得到

·２２１·
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图５　俯仰角速度变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅｓｐｅｅｄｃｈａｎｇｅｓｃｕｒｖｅ

图６　扫描成像阶段和稳定阶段的俯仰角速度
Ｆｉｇ．６　Ａｎｇｌｅｓｐｅｅｄｏｆｓｃａｎｎｉｎｇｉｍａｇｉｎｇｓｔａｇｅａｎｄ

ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｓｔａｇｅ

图７　陀螺群框架角速度变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｆｒａｍｅａｎｇｌｅｓｐｅｅｄｃｈａｎｇｅｓｃｕｒｖｅｓｏｆｇｙｒｏｓ

［ｔ１，ｔ２］和［ｔ３，ｔ４］时间段的角速度大致分别为
－２４°／ｓ和 －０８°／ｓ，进一步计算还可得到 ｔ１时

间段的角加速度为 －０２４°／ｓ２，该仿真结果与估
计结果一致；另外，仿真得到的机动角速度轨迹与

图１中设计的姿态机动方案也完全一致，能够在
［ｔ３，ｔ４］时间段顺利完成机动中成像的任务，验证

图８　陀螺群框架角速度初始加速情况
Ｆｉｇ．８　Ｉｎｉｔｉａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｆｒａｍｅａｎｇｌｅｓｐｅｅｄ

图９　陀螺群框架角变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｆｒａｍｅａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅｓｃｕｒｖｅｓｏｆｇｙｒｏｓ

图１０　陀螺群的奇异值度量
Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｎｇｕｌａｒｖａｌｕｅｏｆｇｙｒｏｓ

了所提俯仰机动控制律的有效性。从图６上图可以
得到成像阶段卫星的姿态角速度的仿真结果为

－０８０７５°／ｓ，姿态角速度控制误差为－０００７５°／ｓ，
在给定误差 ±００２°／ｓ范围内，能够满足任务需
求；而下图展示的是俯仰角速度的稳定情况，可以

清晰地看出星体在 ＰＤ控制下１００ｓ时已逐渐趋
于稳定，而在１０５ｓ时几乎完全稳定。图７是陀
螺群的框架角速度的响应曲线，陀螺群的最大框

架角速度在０１５ｒａｄ／ｓ左右，远小于给定的最大
框架角速度０６ｒａｄ／ｓ。而图８给出的是图７中框
架的几个加减速过程中最为典型的初始加速过

程，仿真结果表明各框架的加速过程都较为平稳，

·３２１·
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图１１　陀螺群的输出力矩变化曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｏｕｔｐｕｔｔｏｒｑｕｅｏｆｇｙｒｏｓ

经简略计算可知，最大角加速度在０４ｒａｄ／ｓ２左
右，在可接受范围内。图９、图１０分别为框架角
和奇异值度量情况，可见在每段时间内框架角都

能在远离奇异的情况下快速地趋于稳定，故对于

五棱锥构型的陀螺群来说，经典的操纵律足以满

足操控需求。图１１是陀螺群实际输出控制力矩
的响应曲线，最大力矩为 ±４Ｎｍ，与由式（１０）所
得估计值吻合，证明了设计的俯仰机动控制律对

于五棱锥构型的陀螺群姿态控制系统具有很强的

可操作性。

５　结论

研究了动态扫描成像卫星在俯仰通道机动过

程中实现动态扫描成像的姿态控制问题。首先，

建立了卫星姿态动力学模型，将俯仰通道从三通

道中解耦出来；然后，从动态扫描成像任务对卫星

的姿态需求出发，提出了一种典型的姿态机动方

案，并估算了该程所需的控制力矩，设计了一种俯

仰机动控制律；最后，利用由６个ＳＣＭＧ组成的五
棱锥构型陀螺群对整个控制方案进行了仿真验

证，仿真结果表明，所设计的方案能够满足卫星动

态扫描成像的任务需求。
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