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面向新颖成像模式敏捷卫星的联合

执行机构控制方法

范国伟 1, 2 常 琳 1, 2 杨秀彬 1, 2

王 旻 1, 2 王绍举 1, 2

摘 要 为满足新颖成像模式对卫星姿态快速机动或对规划姿态的高精

度跟踪控制需求, 本文针对金字塔构型控制力矩陀螺 (Control moment

gyroscopes, CMG) 群与反作用飞轮为联合执行机构的挠性敏捷卫星,

提出一种融合以 Legendre 伪谱法实现卫星姿态及 CMG 群框架角速

度最优规划的前馈控制、以非线性模型预测控制 (Nonlinear model

predictive control, NMPC) 实现最优轨迹反馈跟踪的复合控制方法.

在前馈控制律设计中, 充分考虑了 CMG 群的力矩输出能力、奇异性及

振动抑制性能等约束, 规划获得了最优的 CMG 群框架角速度、卫星的

姿态角及角速度. 在反馈控制律设计中, 以飞轮输出力矩能力、姿态机动

快速性及能量为约束, 设计了具有滚动优化思想的跟踪算法, 补偿由于初

始状态及转动惯量偏差等带来的控制误差. 研究结果表明, 在转动惯量

存在偏差情况下, 本文的控制方法仍是有效的, 且表现出较强的鲁棒性.
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Abstract To satisfy the needs of novel imaging modes for at-

titude rapid maneuver and high precision tracking control, a

control strategy combining feedforward and feedback control is

proposed for flexible satellite with hybrid actuator (pyramid con-

figuration control moment gyroscopes (CMG) and reaction fly-

wheel). In the design of feedforward control, to fully consider

the constraints, such as torque output capacity of CMG group,

singularity and vibration suppression performance, a Legendre

pseudospectral method which could plan the optimal satellite at-

titude and frame angle rate of CMG group is presented. In the

design of feedback control, with the torque capacity of flywheel,

attitude rapid maneuver and energy constraints being the cost

function, a tracking control algorithm based on nonlinear model

predictive control (NMPC) is given to compensate the error of

initial state and rotational inertia. The results show that, in the

case of inertia error, the proposed control method is effective

and shows a strong robustness.
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航天光学遥感技术正广泛应用于军事侦察、海洋海岸测

绘、地质调查、目标点定位等领域. 目前, 我国遥感光学卫星

通常采用星下点及侧摆的推扫成像模式, 其要求卫星姿态控

制系统具有一定的姿态机动性及较高的机动后姿态稳定性.

为解决此问题, 现有技术主要是通过预留足够长的机动及稳

定时间, 以克服挠性附件或干扰力矩等造成的姿态波动, 但

这极大地限制了遥感卫星的应用效能. 新颖的成像模式如多

目标、凝视及非沿轨曲线成像等, 需要卫星姿态控制系统在

规定时间内完成卫星姿态的快速机动并保持较高精度的稳定

性, 或实现对期望姿态角及角速度的高精度跟踪控制, 且对

各种建模不确定性及外部干扰等具有较强的鲁棒性, 这对卫

星姿态控制系统的设计提出了新的挑战.

为实现卫星姿态的快速机动, 以大力矩 CMG (Control

moment gyroscopes) 为执行机构的敏捷卫星越来越受到关

注和研究, 但奇异性问题一直制约了其工程应用[1−2]. 按照

在奇异面附近的处理方式, 目前主要方法可分为奇异回避操

纵律、奇异逃离操纵律和混合操纵律, 但每种方法均有其自

身的限制或缺点[3−4], 如何设计高效的规避奇异性的操纵律

是当前研究热点. 此外, 由于 CMG群的安装、内部摩擦以及

框架角动量和动量轮框架轴方向简化等导致的非参数不确定

性, 通常会导致 CMG群在小力矩输出时的不准确性, 影响整

星控制精度. 在大力矩执行机构作用下, 敏捷卫星控制面临

的另一个重要问题是挠性附件的振动抑制问题. 挠性敏捷卫

星姿态控制是一个强耦合、具有不确定性的非线性问题. 为

了完成各种在轨运行任务, 卫星姿控系统必须具备良好的控

制性能, 控制算法不仅要满足机动或成像过程中对姿态的约

束, 抑制非线性、不确定性等因素的影响, 还要尽可能地减小

挠性附件振动. 解决该问题的一种有效途径是采用轨迹规划

与鲁棒跟踪相结合的控制策略.

在轨迹规划研究中, 传统的基于极小值原理的最优控

制方法适用于动力学模型较简单的系统, 对于卫星姿态动

力学的强耦合非线性特性, 难于进行最优轨迹的求取. 在

现有的卫星姿态规划问题研究中, 多数研究将重点着眼于

轨迹规划的直接法. 其中, 以伪谱法为原型实现最优的轨

迹规划是一种行之有效的研究手段. 该方法将成像任务的

各种姿态约束、动力学方程等转化为等式或不等式约束, 通

过离散化的方式实现最优轨迹的求解. 常用的伪谱法主要

有 Chebyshev 伪谱法、Legendre 伪谱法、Radau 伪谱法和

Gauss伪谱法[5−6].

在获得最优规划轨迹的基础上, 若采用开环控制方式,

由于建模误差、各种不确定性及空间干扰的存在, 卫星姿态

并不会按照设计的最优轨迹运动, 必须采用具有鲁棒性的控

制方法实现高精度的轨迹跟踪. 针对卫星姿态跟踪控制问题,

为了克服模型参数的不确定性及外部干扰等, 目前现有研究

采用的主要方法有最优控制、自适应模糊控制、Lyapunov方

法、退步法、内模法、滑模控制方法、终端滑模控制方法和模

型预测控制方法等[7−13], 同时也取得了丰富的研究成果. 滑

模控制方法由于对结构参数不确定性和未建模动态具有较好

的鲁棒性, 其在卫星姿态控制中受到较多研究. 但是, 该方法

在处理各种约束时会存在一定的设计困难.

敏捷卫星姿态控制过程中通常会受到很多约束, 如姿态

国家地方联合工程研究中心 长春 130033

1. Changchun Institute of Optics, Fine Mechanics and Physics,

Chinese Academy of Sciences, Changchun 130033 2. National and

Local United Engineering Research Center of Small Satellite Tech-

nology, Changchun 130033



10期 范国伟等: 面向新颖成像模式敏捷卫星的联合执行机构控制方法 1859

执行机构的力矩输出能力、为防止敏感器失效而对机动角速

度的限幅等, 同时为提高卫星在轨应用效能, 通常以某种 “最

优” 方式对姿态控制过程加以约束, 这些限制的存在使得控

制算法的设计存在一定的挑战. 模型预测控制方法 (Model

predictive control, MPC)[14−15] 由于具有处理硬约束的能

力, 且通过在线滚动优化方式实现控制律的求取, 能够获得

保守性较小的结果, 提升控制性能, 受到控制界的广泛关注.

但在卫星姿态控制问题中的应用尚待进一步研究[16−17].

考虑到由于装调和标定精度以及动力学建模简化和未建

模动态等因素造成的 CMG群小力矩输出不精确等问题, 本

文针对新颖灵巧成像模式对卫星姿态控制的高性能需求, 以

金字塔构型 CMG群及反作用飞轮为联合执行机构的挠性敏

捷卫星为研究对象, 提出一种融合最优轨迹规划和滚动跟踪

控制思想的复合控制方法. 充分发挥 CMG群的大力矩输出

特性及反作用飞轮的高精度力矩输出特性, 通过前馈与反馈

控制的结合, 实现挠性敏捷卫星的姿态快速机动或对期望姿

态的高精度跟踪控制.

1 新颖成像模式姿态控制需求分析

1.1 多目标成像对卫星姿态大角度快速机动需求

敏捷卫星在执行多目标成像任务 (如图 1) 之前, 通常设

定提前固定的时间进行姿态的机动, 即姿态机动的开始时间

是已知的. 此外, 姿态机动开始时刻卫星通常为三轴对日姿

态或对地指向姿态 (多目标的成像姿态), 依据卫星当前时间

及对日坐标系定义或对地成像任务, 可计算出卫星初始机动

姿态, 即机动时刻的卫星姿态也是已知的. 成像目标姿态通

常由地面指令上注, 即期望的卫星姿态是已知的, 而卫星姿

态达到目标姿态的时间是未知的. 在不激起挠性附件振动或

能量最优条件下, 通常希望达到期望目标姿态的时间最小.

综上, 多目标成像中的每次卫星姿态大角度快速机动需

求可归结为: 初始时刻及状态已知, 终端目标状态已知, 终端

时间待优化的一类约束优化问题.

图 1 多目标快速机动成像示意图

Fig. 1 Diagram of multi-target rapid maneuvering imaging

1.2 凝视或非沿轨成像对卫星姿态高精度跟踪控制需求

敏捷卫星在执行如凝视、非沿轨曲线等灵巧成像任务

(图 2、图 3) 时, 成像开始或结束时刻及对应的姿态是预先规

划的, 即是已知的. 此外, 为满足成像任务过程中对某些特定

目标的定时指向, 卫星姿态需要在某些特定时刻具有特定的

姿态, 即成像过程中某些时刻的相应姿态也是固定的, 且预

先已知.

综上, 灵巧多模式成像对卫星姿态的高精度跟踪控制需

求归结为: 成像开始时刻、结束时刻及相应的姿态是给定且

已知的, 同时成像过程中某些指定时刻的姿态也是固定且已

知的一类约束优化问题.

图 2 固定目标凝视成像示意图

Fig. 2 Diagram of fixed-target staring imaging

图 3 非沿轨曲线成像示意图

Fig. 3 Diagram of non-track curve imaging

2 联合执行机构姿态控制策略

本文提出的控制方案框图如图 4所示. 控制方案分为前

馈控制通道和反馈控制通道. 前馈控制主要基于建立的非线

性挠性卫星姿态动力学及运动学方程, 在满足成像对卫星姿

态及姿态角速度约束的情况下, 利用 Legendre伪谱法实现某

种最优评价指标下的卫星姿态角、角速度及 CMG群框架轴

角速度的规划. 通过将规划得到的 CMG群框架角速度作用

于星体, 获得使敏捷卫星姿态及角速度满足成像约束的主控

制力矩. 由于参考卫星模型与实际卫星之间的偏差、CMG群

力矩输出的不准确性等因素, 在 CMG群主控制力矩作用下

的卫星姿态和姿态角速度并不能严格与规划姿态吻合, 存在

一定的偏差. 为消除这种偏差, 在反馈控制通道中, 将利用

NMPC方法设计高精度的反作用飞轮跟踪控制律. 通过前馈

和反馈控制的复合, 实现满足多种灵巧成像模式对卫星姿态

需求的优化控制.

图 4 挠性敏捷卫星姿态控制方案框图

Fig. 4 Diagram of attitude control scheme for flexible agile

satellite
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3 控制模型的建立

3.1 挠性卫星姿态动力学及运动学建模

本文研究对象为以金字塔构型 CMG群及反作用飞轮为

联合执行机构的挠性敏捷卫星. 以惯性坐标系为参考坐标系,

建立的具有联合执行机构的挠性卫星姿态动力学方程如式

(1)所示:

Iẇ + σTη̈ + [w×]Iw + [w×]σTη̇ = (1)

− ḢCMG − [w×]HCMG − ḢF − [w×]HF + Td

式中, I 为卫星的转动惯量矩阵, w为星体三轴姿态角速度, σ

为挠性附件与星体的刚柔耦合矩阵, η 为挠性附件在模态坐

标系下的位移, HCMG 为金字塔构型 CMG群的三轴角动量,

HF 为反作用飞轮系统的三轴角动量, Td 为空间干扰力矩.

定义 CMG群的控制力矩为

TCMG = −ḢCMG − [w×]HCMG (2)

反作用飞轮系统的控制力矩为

TF = −ḢF − [w×]HF (3)

其中

[w×] =

[
0 −wz wy

wz 0 −wx−wy wx 0

]
(4)

在模态坐标系下, 建立的挠性附件振动的动力学方程如

式 (5):

η̈ + 2ζfwf η̇ + w2
fη + σẇ = 0 (5)

式中, ζf 和 wf 分别为挠性附件模态坐标系下的阻尼比矩阵

与振动频率矩阵.

考虑到以欧拉角描述卫星姿态存在奇异性等问题, 本文

采用四元数描述的运动学模型来表示卫星的姿态变化. 选取

惯性系为参考坐标系, 则有如式 (6) 的基于四元数的卫星姿

态运动学方程:



q̇0
q̇1
q̇2
q̇3


 =

1

2




0 −wx −wy −wz
wx 0 wz −wy
wy −wz 0 wx
wz wy −wx 0







q0
q1
q2
q3


 (6)

其中, q = [q0 q1 q2 q3]
T 定义为姿态四元数, q0 为标量,

q1, q2, q3 为三维矢量的分量, 整星的绝对角速度在三轴分量

为 w = [wx wy wz]
T.

考虑到卫星转动惯量主要在其主轴上, 为简化计算量，

在规划算法及跟踪控制器设计时取星体的转动惯量矩阵为

I = diag{Ix Iy Iz}, 且假设三轴反作用飞轮沿惯量主轴正
交安装. 定义 wη = η̇ 为挠性附件在模态坐标系下的角速度,

并取状态变量 x = [w wη q η]T, 在不考虑空间干扰力矩影

响情况下, 具有联合执行机构的挠性卫星姿态动力学及运动

学可以归结为式 (7) 的非线性方程:

ẋ = f(x) + BTTTCMG + BTTT F (7)

式中, 符号定义如下:

B =




Ix 0 0 σ1 0 0 0 0 0
0 Iy 0 σ2 0 0 0 0 0
0 0 Iz σ3 0 0 0 0 0
σ1 σ2 σ3 1 0 0 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 0 0 1




−1

(8)

f(x) = B




(Iy − Iz)wywz + (σ2wz − σ3wy)wη

(Iz − Ix)wxwz + (σ3wx − σ1wz)wη

(Ix − Iy)wxwy + (σ1wy − σ2wx)wη

−2ξfwfwη − w2
fη

0.5(−wxq1 − wyq2 − wzq3)

0.5(wxq0 + wzq2 − wyq3)

0.5(wyq0 − wzq1 + wxq3)

0.5(wzq0 + wyq1 − wxq2)

wη




(9)

TTTCMG =
[

TCMGx TCMGy TCMGz 0 0 0 0 0 0
]T

(10)

TTT F =
[

TFx TFy TFz 0 0 0 0 0 0
]T

(11)

在本文中, 假设系统的状态均是可观测的, 定义系统的

输出为 yc = x. 进而有式 (12):

{
ẋ = f(x) + BTTTCMG + BTTT F

yc = x
(12)

3.2 金字塔构型 CMG群动力学建模

金字塔构型单框架 CMG群系统的坐标系示意图如图 5

所示. 考虑到 4个 CMG单元对称分布, 各框架轴在卫星本

体坐标系中可表示为下式:

g1 =~i sin β + ~k cos β (13a)

g2 = ~j sin β + ~k cos β (13b)

g3 = −~i sin β + ~k cos β (13c)

g4 = −~j sin β + ~k cos β (13d)

式 (13)中, g1, g2, g3, g4 分别为相应的框架轴, β 为安装倾角,

(~i,~j,~k)为沿星体坐标系三轴的基矢量.

图 5 金字塔构型 CMG群系统坐标系示意图

Fig. 5 Diagram of coordinate system for pyramid

configuration CMG groups
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金字塔构型 CMG群系统的角动量 H 可表示为式 (14):

H =

4∑
1

hi = h1 + h2 + h3 + h4 (14)

式中, h1, h2, h3, h4 分别为 4个 CMG单元的输出角动量, 在

卫星本体坐标系中有:

H =



− cos β sin δ1

cos δ1

sin β sin δ1


 +




− cos δ2

− cos β sin δ2

sin β sin δ2


 +




cos β sin δ3

− cos δ3

sin β sin δ3


 +




cos δ4

cos β sin δ4

sin β sin δ4




(15)

式 (15)中, δ1, δ2, δ3, δ4 分别为 4个 CMG的框架角. 假设 4

个 CMG转子的角动量均相同, 不失一般性, 取角动量的值均

为 1.

通过对 CMG群系统输出的角动量 H 进行微分, 可得到

式 (16):

dH = J1dδ1 + J2dδ2 + J3dδ3 + J4dδ4 = Jdδ (16)

式中, J 为雅克比矩阵, 形式为

J =
[

J1 J2 J3 J4

]
=



− cos β cos δ1 sin δ2

− sin δ1 − cos β cos δ2

sin β cos δ1 sin β cos δ2

cos β cos δ3 − sin δ4

sin δ3 cos β cos δ4

sin β cos δ3 sin β cos δ4




(17)

式 (17)中, J1, J2, J3, J4 分别表示 4个 CMG单元输出的力

矩矢量.

金字塔构型 CMG群系统的输出力矩可描述为式 (18):

TCMG = Jδ̇ (18)

式中, δ̇ = [δ̇1 δ̇2 δ̇3 δ̇4]
T 分别为框架轴角速度.

综上, 结合式 (12) 和式 (18), 具有联合执行机构的挠性

敏捷卫星姿态动力学及运动学方程可视为以 [w wη q η δ]T

为状态变量, 以 CMG群系统框架轴角速度和反作用飞轮力

矩为控制输入的被控系统, 其具有复杂的非线性特性. 以此

为基础, 也可以实现对卫星姿态及挠性附件振动特性的预估.

4 基于 Legendre 伪谱法的卫星姿态最优轨迹规
划

第 3节中建立的控制数学模型具有较强的非线性, 且在

实际姿控任务中存在多种约束, 如 CMG群框架轴角度及角

速度、机动性能及成像任务等约束, 传统的基于极小值原理

的方法很难得到敏捷卫星运动的最优轨迹, 数值解的求取方

法成为目前研究的主要方向. 在本节的研究中, 将以第 3节建

立的挠性卫星姿态动力学及运动学为依据, 以伪谱法为手段

设计整星控制模型的最优姿态机动路径及相应的 CMG群框

架轴角速度最优轨迹, 以此作为真实挠性敏捷卫星的 “最优”

姿态机动或跟踪路径.

相比于 CMG群, 飞轮控制力矩的主要作用是修正与最

优路径间的偏差, 其控制力矩相对较小, 因此在本节的规划

中不考虑飞轮的控制作用. 用到的挠性卫星姿态动力学及运

动学的连续时间方程为式 (19):

{
ẋ = f(x) + BTTTCMG

yc = x
(19)

4.1 优化指标建立及约束分析

对于挠性敏捷卫星的多目标成像姿态机动控制任务, 一

方面追求卫星姿态机动的快速性及能量最优, 一方面要抑制

卫星姿态机动引起的挠性附件振动以实现卫星姿态机动后

的快速稳定, 因此优化指标通常建立为三个性能的加权组合.

而对于凝视或非沿轨曲线等成像模式的姿态跟踪控制任务,

由于成像过程中某些时刻的姿态是预先规划固定的, 因此其

优化指标考虑为能量最优及挠性附件振动抑制性能的组合.

各性能指标定义如下:

1) 多目标成像姿态机动控制任务:

J̄1 =

∫ tf

t0

[(η̇Tη̇ + ηTw2
fη) + u(t)Tu(t) + 1]dt (20)

2) 灵巧成像模式姿态跟踪控制任务:

J̄2 =

∫ tf

t0

[(η̇Tη̇ + ηTw2
fη) + u(t)Tu(t)]dt (21)

其中, t0 和 tf 分别表示卫星姿态机动的开始和结束时间.

u(t) = δ̇ 表示 CMG群的框架轴角速度. 性能指标式 (20) 中

的第一项表示挠性附件振动抑制性能, 第二项表示姿态机动

能量性能, 第三项表示姿态机动时间性能.

在挠性敏捷卫星姿态机动或姿态跟踪过程中, 为了保证

姿态的平稳性或受限于姿态敏感器的动态特性, 通常对姿态

机动角速度或执行机构的控制力矩进行限幅约束, 即有:

− wmax ≤ w ≤ wmax (22a)

− TFmax ≤ TF ≤ TFmax (22b)

− δ̇imax ≤ δ̇i ≤ δ̇imax, i = 1, 2, 3, 4 (22c)

− δimax ≤ δi ≤ δimax, i = 1, 2, 3, 4 (22d)

为了保证金字塔构型 CMG群远离其奇异性, 引入奇异

量度的概念, 如式 (23) 所示, 将奇异状态以一定的数值加以

度量, 即:

D =
√

det(JJT) (23)

D的值越趋近于零, 表明系统离奇异面越近; D值越大, 系统

越远离奇异面. 在本文中, 将限制奇异度量值 D 的幅值, 以

此约束 CMG群的奇异性.

此外, 对于挠性敏捷卫星的姿态机动控制任务, 其初始

和终端时刻的姿态及角速度是受等式约束的, 即初始 t0 时刻

的姿态四元数及角速度为

qi = qit0 , i = 0, 1, 2, 3 (24a)

w = wt0 (24b)

终端 tf 时刻对应的姿态四元数及角速度约束为

qi = qitf , i = 0, 1, 2, 3 (25a)

w = wtf (25b)
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而对于挠性敏捷卫星的姿态跟踪控制任务, 除初始和终端时

刻的姿态及角速度受约束外, 在成像过程中的某些时刻对应

姿态及角速度也是受等式约束的 (预先规划固定的), 即有:

qi = qitj , i = 0, 1, 2, 3 (26a)

w = wtj (26b)

t0 ≤ tj ≤ tf (26c)

此外, 在不同姿态机动或跟踪任务的初始时刻, 金字塔构型

CMG群的框架轴角度初值可能会不同, 因此在规划时还需

要考虑框架角的初值约束:

δj = δj0, j = 1, 2, 3, 4

综上, 针对新颖灵巧成像模式的挠性敏捷卫星姿态控制

优化问题的一般性描述如下所示:

min J̄ = min

∫ tf

t0

g(x(t), u(t), t)dt (27)

且满足非线性模型、初始状态、过程中状态及终端状态的等

式或不等式约束条件:

ẋ = f(x) + BTTTCMG (28a)

φ(x(t0), t0, x(t), t, x(tf ), tf ) = 0 (28b)

C(x(t), u(t), t, t0, tf ) ≤ 0 (28c)

其中, g(·)表示待优化性能指标中的非线性函数, φ(·)表示系
统状态的各种等式约束函数, C(·)表示系统状态和控制量等
的不等式约束函数.

通过以上建立的优化问题可以看出, 其是一类具有非线

性微分方程约束、代数等式和不等式约束, 优化指标为非线

性积分项的连续时间优化问题. 考虑到该优化问题是包含初

始和终端时刻的, 本节将以配点法中的 Legendre伪谱法为主

要手段进行 CMG群前馈控制力矩的最优规划.

Legendre 伪谱法的主要思想是采用拉格朗日全局插值

多项式, 在一系列离散的时间节点上近似状态变量和控制变

量, 并通过插值多项式的导数来逼近挠性卫星姿态动力学及

运动学方程中状态变量对时间的导数, 且在选取的配点上严

格满足方程的右函数约束. 因此, 下面分别从 5个方面对连

续时间优化问题进行离散化近似求解.

4.2 状态量和控制量的逼近

Legendre伪谱法采用全局插值多项式在区间 τ ∈ [−1, 1]

内逼近所需的状态变量, 以 Lagrange 插值多项式作为基函

数, 利用时间区间 τ ∈ [−1, 1]的M 个点 τ1, τ2, · · · , τM 定义

这些多项式. 因此, 最优控制问题中的状态量及控制量等均

可以被近似为式 (29) 和式 (30):

y(τ) ≈ Y (τ) =

M∑
i=1

Li(τ)Y (τi) (29)

Li(τ) =

M∏

j=0,j 6=i

τ − τj

τi − τj
(30)

式中, Li(τ) (i = 1, 2, · · · , M): 为 Largrange 插值多项式;

Y (τ) 为真实值 y(τ)的 (M − 1) 阶近似, 由于其在插值点上

等于真实值, 因此有:

Li(τj) =

{
1, i = j

0, i 6= j

4.3 全局插值点的选取

在上述全局插值逼近状态变量及控制量的过程中, 需要

选取区间 τ ∈ [−1, 1]内的M 个点 τ1, τ2, · · · , τM 以进行离

散化. 考虑到灵巧成像模式对敏捷卫星初始姿态及终端姿

态的约束需求, 本文采用非等间距的 LGL (Legendre Gaus

Lobatto)点作为离散化点. 因为在这种方法中, 积分节点包

含了两个边界点. 虽然该方法减少了两个自由度, 但仍可以

精确逼近小于等于 2M − 3次的多项式.

M 个 LGL点可以由 (1−τ2)ṖM−1(τ)的零点来确定,其

中 ṖM−1(τ)为 (M − 1)阶 Legendre多项式的导数. PM (τ)

定义为式 (31):

PM (τ) =
1

2MM !

dM

dτM
[(τ2 − 1)M ] (31)

4.4 时间变量的映射

由于离散点 τ1, τ2, · · · , τM 在区间 τ ∈ [−1, 1] 内, 但通

常敏捷卫星姿态控制任务规划时间区间 [t0, tf ] 并不只限于

[−1, 1]区间, 因此需将时间量映射到区间 [t0, tf ]. 映射关系

定义为式 (32):

t =
tf − t0

2
τ +

tf + t0
2

(32)

式中, t0, tf 表示规划起始和终端时刻.

通过该变换, 可以将卫星姿态控制规划时间区间 [t0, tf ]

映射到区间 [−1, 1], 进而在 [−1, 1]内考虑优化问题的求解.

4.5 数值积分的逼近

在选择用于逼近状态量和控制量等的插值点之后, Leg-

endre伪光谱算法还需要使用另一组插值点精确地逼近最优

问题的动力学、最优性能指标以及各项包含微积分的非线性

约束部分. 积分逼近的一般形式定义为式 (33):

b∫

a

g(τ)dτ ≈
K∑

i=1

wig(τi) (33)

式中, τ1, · · · , τK 为时间区间 τ ∈ [−1, 1]的积分离散点; wi

为积分权重, wi = 2
K(K−1)[PK−1(τi)]

2 , (i = 1, · · · , K).

4.6 状态微分的逼近

利用伪光谱算法对约束条件离散化时, 需将动力学微分

方程等条件转换为代数条件. 伪光谱算法应用正交分配方法,

在正交多项式 (例如 Legendre多项式)的零点将状态逼近值

的导数进行分配, 即令离散后系统在这些点上的导数逼近实

际的导数.

由于 Legendre伪光谱算法采用 LGL点, 插值逼近所用

的离散点和正交分配所用的点是相同的, 因此微分方程离散

化的表达式定义为式 (34):

ẋ(τk) ≈ Ẋ(τk) =

K∑
i=1

L̇i(τk)X(τi) =

K∑
i=1

DkiX(τi), k = 1, · · · , K (34)
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微分矩阵 D ∈ RK×K 定义为

Dki =
dLi(τk)

dτ
=





PK−1(τk)

PK−1(τi)
1

τk−τi
, k 6= i

− (K−1)K
4

, k = i = 1

(K−1)K
4

, k = i = K

0, 其他

(35)

进而, 连续时间微分方程通过正交配置可以转换成如下K 个

代数方程:

K∑
i=1

DkiX(τi) =
tf − t0

2
f(X(τk), u(τk), τk; t0, tf )

通过以上处理, 在最优化问题的离散求解中, 可以用一组在

配置点上的代数条件来代替敏捷卫星姿态动力学、运动学及

挠性附件动力学等各微分方程.

综上, 通过本节的设计, 可将原来建立的敏捷卫星姿态

控制连续非线性最优问题转化为离散非线性动态规划问题,

通过对该规划问题的求解可实现挠性敏捷卫星姿态机动或跟

踪控制的 CMG群框架角速度、卫星姿态角和角速度的最优

规划.

5 卫星姿态最优轨迹的非线性滚动跟踪算法设计

由于建模过程中难免存在如转动惯量测量不准确、空间

干扰难以精确估计等因素, 将导致在规划得到的 CMG群框

架角速度作用下的挠性敏捷卫星的真实姿态及角速度与规划

值存在一定的偏差. 为消除该偏差，本节将设计反作用飞轮

的非线性模型预测控制律, 以此实现对规划最优卫星姿态角

及角速度的快速精确跟踪.

5.1 卫星姿态跟踪优化指标的建立

通过对连续时间方程式 (12) 进行离散化, 可获得挠性卫

星姿态的离散时间方程, 如式 (36):
{

x(k + 1) = fd(x(k)) + BdTTTCMG(k) + BdTTT F (k)

yc(k) = x(k)
(36)

反作用飞轮参与控制的目的是实现对规划姿态轨迹的高

精度跟踪控制. 在本节研究中, 将卫星姿态角及角速度等的

跟踪误差、飞轮控制力矩能量和终端偏差的加权组合作为待

优化指标, 定义为式 (37):

J =
Np−1∑
n=1

e(k + n)TQQQe(k + n)+

Np−1∑
m=0

u(k + m)TRRRu(k + m) + e(Np)TPPPe(Np)

(37)

式中, e(k + n)表示对最优轨迹等的跟踪误差, u(k + m)表

示待设计的飞轮控制力矩, QQQ, RRR, PPP 分别为跟踪误差、控制量

和终端加权矩阵, Np 为预测时域.

待优化指标中不同性能的加权矩阵体现了对指标的倾向

性. 在本文研究中, 对规划最优姿态轨迹的快速跟踪是首要

目标, 因此本文中跟踪误差的加权矩阵取值较力矩能量的加

权矩阵取值相对要大. 预测时域的选取主要考虑建立的预测

模型的精确性及硬件资源和计算能力. 在预测模型精度较

高、硬件能力较强情况下, 可以适当延长预测时域以增强预

测能力, 有利于提高系统动态响应速度和稳态精度.

注 1. 姿态跟踪的优化指标建立可以有多种形式, 其目

的均是为求解待定的独立优化变量 u(k + m). 在本文提出的

控制方案中, 反作用飞轮的作用主要是在其力矩能力范围内

实现对规划最优姿态轨迹的高精度跟踪. 因此, 跟踪的快速

性与消耗的能量是本文关注的指标. 其他优化性能也可以加

入到待优化指标中, 如力矩增量性能等. 对于具有不同形式

的优化指标, 本文提出的基于 NMPC 的敏捷卫星姿态控制

方法是相同的.

5.2 卫星姿态的预测

根据测量或估计获得的 k时刻卫星姿态信息 x(k), 基于

规划获得的最优 CMG群框架轴角速度轨迹, 利用离散化的

挠性卫星姿态动力学及运动学方程, 通过迭代计算, 可求取

未来 Np 预测步内的卫星姿态信息, 即有:

ȳ(k + 1) = fd(x(k)) + BdTTTCMG(k) + BdTTT F (k)

ȳ(k + 2) = fd(x̄(k + 1)) + BdTTTCMG(k + 1)+

BdTTT F (k + 1)

...

ȳ(k + Np) = fd(x̄(k + Np − 1))+

BdTTTCMG(k + Np − 1) + BdTTT F (k + Np − 1)

其中, 预测时域内的 CMG群控制力矩由规划 CMG群框架

轴角速度在相应时刻的规划值折算而来.

从以上 Np 步预测时域内的系统状态可知, 预测后的待

设计自由变量为Np时域步内的飞轮控制量 {TTT F (k),TTT F (k +

1), · · · ,TTT F (k + Np − 1)}, 即反作用飞轮的待设计控制力矩
u(k + m). 当预测时域 Np 超出控制时域 Nu 时, 假设飞轮控

制力矩在区间 [Nu, Np]上保持不变, 即有式 (38) 成立:

TTT F (k+Nu−1) = TTT F (k+Nu) = · · · = TTT F (k+Np−1) (38)

5.3 反作用飞轮跟踪控制律的实现

综上, 在规划获得卫星最优姿态信息情况下, 敏捷卫星

姿态跟踪控制的优化问题如下:

min
Uk

J(x(k),TTT k) (39)

且满足由执行机构的能力带来的时域约束条件:

TFmin ≤ TF (k + m) ≤ TFmax, 0 ≤ m < Nu − 1 (40a)

∆TFmin ≤ ∆TF (k + m) ≤ ∆TFmax (40b)

∆TF (k + m) = TF (k + m)− TF (k + m− 1) (40c)

其中, TFmin 和 TFmax 表示飞轮力矩的下界与上界, ∆TFmin

和 ∆TFmax 表示飞轮力矩增量的下界与上界.

目标函数 J(x(k),TTT k)整理为

J(x(k),TTT k) =

Np−1∑
n=1

‖y(k + n)− r(k + n)‖2QQQ+

Nu−1∑
m=0

‖TTT F (k + m)‖2RRR + ‖y(k + Np)− r(k + Np)‖2PPP (41)
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式中, ‖ · ‖2 表示 2-范数, ȳ(k + n)表示预测的卫星姿态输出,

r(k + n)为期望的卫星状态, 其由第 4节的最优规划算法获

得. TTT F (k + m)为系统的预测控制输入, 即待优化的飞轮控

制力矩.

定义式 (42):

TTT F (k + m) = TF m, m = 0, 1, · · ·, Nu − 1 (42)

式中, TF 0, TF 1, · · · , TF (Nu−1) 表示互相独立的待优化变量,

记为

TTT k =
[

TF 0 TF 1 · · · TF (Nu−1)

]T

(43)

假设姿态跟踪约束优化的最优解为式 (44)：

TTT ∗k =
[

TF
∗
0 TF

∗
1 · · · TF

∗
(Nu−1)

]T

(44)

根据预测控制原理, 最优解的第一个元素, 即当前时刻的飞

轮最优控制力矩将作用于卫星姿态控制系统. 定义当前时刻

的飞轮最优控制量为

TTT F (k) = TF
∗
0 (45)

在下一采样时刻, 根据更新的姿态信息, 重复以上优化过程,

实现敏捷卫星姿态跟踪的滚动时域控制.

注 2. 本文为了追求更高的控制性能, 以离线最优轨迹

规划及在线滚动跟踪方式实现高性能控制, 相比于连续控制

律设计, 本文提出的离散控制策略面临计算量大及计算速度

慢等问题. 提升计算速度的主要手段是设计高效的优化问题

求解算法及充分发挥硬件资源的计算特性. 一种可行的硬

件实现方案是基于 FPGA (Field programmable gate array)

和可编程系统 (System-on-a-programmable-chip, SoPC) 的

NMPC (Nonlinear model predictive control)控制器的实现.

设计高效的基于惩罚函数的粒子群优化算法及发挥 FPGA

的硬件并行计算能力是提高计算速度的可行途径. 本文在此

仅作理论方法的研究, 为应用奠定理论基础.

注 3. 在本文控制方法设计中,并没有针对干扰或惯量参

数不确定性等去设计鲁棒控制器, 而是在金字塔构型 CMG

群提供快速姿态机动或跟踪的大控制力矩基础上, 利用反作

用飞轮修正卫星真实姿态与期望姿态间的偏差等, 进而抑制

各种不确定性的影响. 在仿真研究部分中, 将通过控制器中

参数、空间干扰及转动惯量存在偏差等方式来说明本文提出

控制方法的鲁棒性及适应性.

6 仿真研究及分析

以某型挠性敏捷卫星为例, 假设其测量的转动惯量矩阵

如式 (46)所示:

I =




103.9 −1.85 −0.2

−1.85 106.38 −1.55

−0.2 −1.55 146.82


 kg ·m2 (46)

轨道选取为高度 660 km的太阳同步圆轨道, 空间干扰力矩取

为




Mdx = 10−5 (3 cos(ω0t) + 1)

Mdy = 10−5 (1.5 sin(ω0t) + 3 cos(ω0t))

Mdz = 10−5 (3 sin(ω0t) + 1)

(47)

其中, 频率 ω0 取值为 0.0011, 设定金字塔构型 CMG 群转

子角动量为 5Nms, 挠性附件的一阶振动频率为 2.23Hz,

阻尼为 0.032, 刚柔耦合矩阵系数为 [0.00041, 3.833, 0]. 在

轨迹规划算法及跟踪控制器设计中的卫星转动惯量设置为

diag{104 106 147} kg·m2.

以下仿真基于 MATLAB R2012b 软件进行, 规划及跟

踪仿真运行在 CPU为 i7处理器、主频 3.40GHz、4GB内存

的 PC机上. 预测控制步数取为 30步, 仿真步长设置为 0.1 s.

6.1 敏捷卫星姿态大角度快速机动仿真

本算例以挠性敏捷卫星姿态进行滚动轴 40◦、俯仰轴
25◦ 机动 (相对惯性系) 为例进行仿真. 在卫星姿态机动过

程中, 机动角速度约束为 [−6◦/s, 6◦/s], CMG群框架角速度

约束为 [−3rad/s, 3rad/s], 飞轮力矩输出约束为 [−0.04Nm,

0.04Nm], 考虑的 CMG 群奇异性约束为 D > 0.5. 卫星

姿态初始机动姿态角为 [0◦, 0◦, 0◦], 机动初始角速度为 [0◦/s,

0◦/s, 0◦/s],终端姿态角为 [40◦, 25◦, 0◦],终端角速度为 [0◦/s,

0◦/s, 0◦/s]. 选取 10个 Legendre全局插值点, 整个最优机动

规划算法耗时为 17.4 s.

1) 测量惯量与真实惯量匹配时仿真

规划获得的卫星姿态角、角速度曲线与实际跟踪控制姿

态角、角速度曲线, 以及规划的 CMG群框架角、角速度曲线

和飞轮实际控制力矩曲线如图 6和图 7所示.

仿真结果表明:

a) 仿真时间进行到 10 s时, 实际姿态角与规划姿态角的

偏差小于 0.05◦, 实际姿态角速度与规划姿态角速度的偏差小
于 0.02◦/s; 仿真时间 15 s时, 敏捷卫星实现滚动轴 40◦、俯仰
轴 25◦ 的机动控制任务. 姿态控制精度优于 0.02◦, 姿态稳定
度优于 0.01◦/s; 仿真时间 26 s时, 姿态稳定度优于 0.002◦/s;

b) 机动过程中的姿态角速度、CMG群的框架轴角速度

及飞轮控制力矩等变化均满足约束要求;

c) 导致实际曲线与规划曲线有较小偏差的原因可归结

为: i) 在规划和跟踪算法设计时, 为简化在线计算量, 没有考

虑转动惯量中的耦合项等, 导致与真实卫星动态间存在一定

偏差; ii) 空间干扰力矩的存在对敏捷卫星姿态角及姿态角速

度准确跟踪带来一定的影响;

d) 从飞轮控制力矩曲线可以看出, 由于在预测过程中考

虑了对当前时刻以后 30 个规划点的快速跟踪性能, 设计的

NMPC控制算法能够充分利用飞轮的控制力矩, 在较短时间

内使飞轮以最大控制力矩输出, 保证对规划姿态的快速跟踪.

2) 测量惯量与真实惯量存在 5%偏差时仿真

在本节的研究中, 将考虑真实卫星转动惯量比测量值偏

大 5 %时的控制效果. 仿真曲线如图 8和图 9所示.

仿真结果表明:

a) 仿真时间进行到 24.5 s时, 实际姿态角与规划姿态角

的偏差小于 0.05◦, 实际姿态角速度与规划姿态角速度的偏
差小于 0.02◦/s; 仿真时间 27.5 s时, 卫星实现滚动轴 40◦、俯
仰轴 25◦ 的机动控制, 控制精度优于 0.02◦, 姿态稳定度优于
0.01◦/s; 仿真时间 36 s时, 姿态稳定度优于 0.002◦/s;

b) 在真实转动惯量偏大 5%误差情况下, 设计的反作用

飞轮的 NMPC 控制律能够充分发挥飞轮力矩性能, 使敏捷

卫星姿态及姿态角速度快速跟踪上规划曲线.

6.2 敏捷卫星凝视成像姿态高精度控制仿真

本算例以挠性敏捷卫星进行地面某目标点凝视成像为例

进行仿真. 在卫星姿态最优规划过程中, 考虑的奇异性约束

为D > 1.2. 同样选取 10个 Legendre全局插值点, 整个最优

姿态控制规划算法耗时为 20.3 s. 在凝视成像过程中, 考虑的

10个时间点的姿态角及角速度约束 (相对惯性系) 见表 1.
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1) 测量惯量与真实惯量匹配时仿真

规划获得的卫星凝视姿态曲线与实际跟踪控制姿态曲

线, 以及规划的 CMG群框架角、角速度曲线和飞轮实际控

制力矩曲线如图 10和图 11所示. 仿真结果表明:

图 6 惯量匹配情况下的姿态大角度机动规划轨迹与实际轨迹曲线对比

Fig. 6 Comparison of planed trajectory and actual trajectory

for attitude maneuver in the case of inertia matching

图 7 惯量匹配情况下的规划 CMG框架角、角速度与实际飞轮控制力
矩曲线

Fig. 7 Planed CMG frame angle, angular velocity and actual

flywheel control torque curves in the case of inertia matching

图 9 惯量 5%偏差情况下的规划 CMG框架角、角速度与实际飞轮控
制力矩曲线

Fig. 9 Planed CMG frame angle, angular velocity and actual

flywheel control torque curves with inertia 5% deviation

表 1 凝视成像过程中的姿态角及角速度约束

Table 1 Attitude angle and angular velocity constraints in staring imaging

过程约束 时间 (s) 欧拉角 x (◦) 角速度 wx (◦/s) 欧拉角 y (◦) 角速度 wy (◦/s) 欧拉角 z (◦) 角速度 wz (◦/s)
约束 1 250 160.50 0.0297 66.27 –0.4677 163.00 0.0174

约束 2 260 155.91 0.0350 70.75 –0.5141 157.61 0.0137

约束 3 270 147.50 0.0377 75.40 –0.5590 148.50 0.0135

约束 4 280 130.22 0.0391 79.71 –0.5952 130.40 0.0070

约束 5 290 94.33 0.0376 82.07 –0.6304 93.91 0.0073

约束 6 300 54.46 0.0380 80.19 –0.6499 53.12 0.0060

约束 7 310 33.72 0.0351 75.39 –0.6599 31.53 0.0004

约束 8 320 23.99 0.0385 69.64 –0.6493 20.96 –0.0015

约束 9 330 18.81 0.0373 63.69 –0.6297 14.91 –0.0075

约束 10 340 15.77 0.0326 57.87 –0.5962 11.02 –0.0070
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图 8 惯量 5%偏差情况下的姿态大角度机动规划轨迹与实际轨迹曲线对比

Fig. 8 Comparison of planed trajectory and actual trajectory for attitude maneuver with inertia 5% deviation

图 10 惯量匹配情况下的凝视成像姿态规划轨迹与实际轨迹曲线对比

Fig. 10 Comparison of planed trajectory and actual trajectory for staring imaging in the case of inertia matching

图 11 惯量匹配情况下的规划 CMG框架角、角速度与实际飞轮控制力矩曲线

Fig. 11 Planed CMG frame angle, angular velocity and actual flywheel control torque curves in the case of inertia matching
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a) 仿真时间 250 s 时, 实际姿态角与规划姿态角偏差

最大值小于 0.012 ◦, 实际姿态角速度与规划姿态角速度
偏差最大值小于 0.0003 ◦/s; 在整个成像过程中 (仿真时间

250 ∼ 350 s), 三轴姿态角跟踪误差最大值约为 0.032◦, 三轴
姿态角速度跟踪误差最大值约为 0.0005 ◦/s. 三轴飞轮输出

控制力矩最大值约为 0.001 Nm; 凝视成像过程中的最大姿态

角跟踪误差折算到地面的指向偏差小于 369m;

b) 在凝视成像过程中, 姿态角速度、CMG群的框架轴

角速度、飞轮力矩约束等均满足限幅要求.

2) 测量惯量与真实惯量存在 10%偏差时仿真

在考虑真实卫星转动惯量比测量值偏大 10%情况下, 仿

真曲线如图 12和图 13所示. 仿真结果表明:

a) 仿真时间 250 s时, 实际姿态角与规划姿态角偏差最

大值小于 0.015◦, 实际姿态角速度与规划姿态角速度偏差最
大值小于 0.0005 ◦/s; 在整个成像过程中, 三轴姿态角跟踪误

差最大值约为 0.055◦, 三轴姿态角速度跟踪误差最大值约为
0.0008 ◦/s, 三轴飞轮输出力矩最大值约为 0.002Nm;

b) 存在惯量偏差情况下, 设计的飞轮 NMPC控制律能

够快速调整其输出力矩, 保证卫星姿态角及姿态角速度快速

跟踪上规划的姿态曲线, 折算到地面的指向偏差小于 634m.

7 结论

本文针对以 CMG和飞轮为联合执行机构的挠性敏捷卫

星, 提出一种融合卫星姿态最优轨迹规划与高精度跟踪的控

制方法. 建立了面向卫星姿态最优轨迹规划及预测未来姿态

信息的非线性状态空间方程, 在给出综合评价指标及约束基

础上, 基于 Legendre伪光谱方法实现对原连续优化问题的离

散化, 进而规划出卫星姿态及 CMG群框架角速度的最优轨

迹; 以规划的最优姿态轨迹为跟踪目标, 设计了飞轮的非线

性模型预测跟踪控制律, 以消除由于建模误差及干扰等带来

的姿态偏差. 本文通过结合 Legendre伪谱法及非线性模型

预测控制, 提出的控制方法在一定程度上解决了敏捷卫星姿

态机动快速性、准确性问题, 能够满足灵巧多模式成像对挠

性敏捷卫星姿态快速机动及高精度跟踪的控制需求.

图 13 惯量 10%偏差情况下的规划 CMG框架角、角速度与实际飞轮
控制力矩曲线

Fig. 13 Planed CMG frame angle, angular velocity and actual

flywheel control torque curves with inertia 10% deviation

图 12 惯量 10%偏差情况下的凝视成像姿态规划轨迹与实际轨迹曲线对比

Fig. 12 Comparison of planed trajectory and actual trajectory for staring imaging with inertia 10% deviation
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