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轻型高精度卫星的变结构姿态控制器
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VAR IABL E-STRUCTURE CONTROLL ER OF SM ALL

SATELL ITE F INE ATTITUD E
W AN G B ing2quan, CU I H u2tao , YAN G D i

(D epartm ent of A ero space and M echan ics, H arb in Inst itu te of T echno logy, H arb in　150001, Ch ina)

摘　要: 针对某些小卫星高指向精度和高稳定精度的姿态控制要求,设计了能克服反作用轮转速过零扰动的

变结构姿态控制器,并对反作用轮转速过零时低速摩擦对卫星姿态产生扰动的机理进行了分析,建立了仿真

用反作用轮低速摩擦动力学模型。同 P ID 控制器相比,该变结构姿态控制器能有效抑制反作用轮的低速摩擦

影响,并具有良好的鲁棒性。数学仿真进一步证明了该变结构姿态控制器的有效性,其指向精度和稳定精度

分别可达 013°和 01001°ös。
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Abstract: In th is paper, a sm all sa tellite fine att itude con tro l system is analyzed and designed1 T h is att itude

con tro l system consists of 3 o rthogonal reaction w heels, w ho se low 2speed frict ion distu rbs sm all sa tellites at2
t itude po in ting accuracy and stab ilizat ion1 A m athem atical model of the low 2speed frict ion used in sim ulation

is p resen ted in th is paper, and a variab le2structu re att itude con tro ller is designed to supp ress th is distu r2
bance1 Independen t of the frict ion model, the variab le2structu re con tro ller avo ids the difficu lty to get an accu2
racy model, and is mo re robust1 Furthermo re, compared w ith P ID contro ller, it reso lves the distu rbance of

the low 2speed frict ion to att itude, and greatly imp roves sm all sa tellites at t itude po in ting accuracy and stab ili2
ty1 F inally, the sim ulation resu lts p rove that the variab le2structu re con tro ller can p rovide the po in ting accu2
racy of 013°and the stab ility of 01001°ös1
Key words: sm all sa tellite a t t itude con tro l; reaction w heels low 2speed frict ion; variab le2structu re con tro l

　　姿态控制与稳定系统是发展现代小卫星平台

的关键技术[1 ]。3个轻型反作用轮正交安装组成

的姿态控制系统具有结构简单、成本低、精度高和

机动灵活等特点,可满足如立体测绘等某些高性

能小卫星的任务要求。但反作用轮转速过零时,由

于摩擦力矩相对控制力矩较大,会对卫星姿态产

生较大的影响,因此,为使这一控制技术得以实际

应用,必须对反作用轮转速过零时低速摩擦产生

的扰动进行有效抑制。关于反作用轮低速摩擦特

性的补偿问题,国内外学者已进行了一定的研究。

目前存在以下 3 种解决方案: ①在反作用轮输入

端加入与转速同且向幅值等于库仑摩擦力矩的补

偿信号,以减小摩擦影响,但由于库仑摩擦只是理

想化模型与实际情况并不相符,且需要精确测量

转速换向时刻,因此该方法在实际中很难奏效;②

引入反作用轮转速反馈,该方法能在一定程度上

克服低速摩擦影响,且效果随反馈系数的增大而

变好,但当反馈系数过大时会出现极限环振荡,且

功耗较大; ③当反作用轮转速较低时在其输入端叠

加一小幅值正弦振颤信号,将摩擦特性谐波线性化,

以改善姿态控制性能[2 ]。与上述几种方法不同,本文

结合某型立体测绘小卫星,姿态控制系统设计的角

度采用变结构控制方法来抑制低速摩擦影响。

1　反作用轮低速摩擦对姿态的扰动

111　反作用轮低速摩擦模型

　　被轴承支撑着的反作用轮除受飞轮电机电磁

驱动力矩外,还受轴承摩擦力矩影响,二者合力矩

支配着反作用轮的转动,该合力矩的反作用力矩

即为反作用轮对星体的控制力矩。姿态控制器欲

施加的控制力矩仅是其中一部分,即电磁驱动力

矩的反作用力矩,其间关系为

T R = T c + T f (1)

其中: T R 为星体受到实际控制力矩; T c 为姿态控制

器根据姿态偏差产生控制力矩; T f 为摩擦力矩。
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在油膜润滑滚珠轴承支持的反作用轮系统

中,虽滚珠与相邻导轨间存在滚动运动,但摩擦学

与润滑理论研究表明: 反作用轮所受摩擦主要为

滑动摩擦,摩擦力矩与转速关系如图 1所示[3 ]。

图 1　表征摩擦力矩与转速关系的 Stribeck 曲线

如图 1所示,摩擦特性可分为 4个区: É为静
摩擦区; Ê 为边界摩擦区; Ë 为半润滑区; Ì 为
全润滑区。在静摩擦区由于接触面的凹凸不平导

致不发生相对滑动,摩擦力矩由接触面弹性变形

引起,表现为静摩擦力矩,此外弹性变形引起的预

滑动将产生转速反向时的迟滞效应,该效应有利

于减缓摩擦力矩的突变性。当外力矩增大至一定

程度,接触面弹性变形超出其极限,弹性约束被破

坏,发生相对滑动进入边界摩擦区,由于此时滑动

速度很低不能形成润滑油膜,因此摩擦力矩主要

由固体接触面间的摩擦产生。随着反作用轮转速

进一步增加,在接触面间形成部分润滑油膜进入

半润滑区, 导致摩擦力矩减小, 产生所谓的

Stribeck 效应。当反作用轮转速增大至一定程度

后,接触面间形成完全的润滑油膜,固体表面不再

发生直接接触,进入全润滑区,此时摩擦力矩表现

为粘性摩擦力矩,随转速的增加而增大。由于形成

摩擦的原因比较复杂, 随着接触面材料、接触方

式、加工工艺和润滑介质、润滑方式等不同,摩擦

特性将不同, 因此目前只能采用实验手段获得

Stribeck 曲线。摩擦补偿与控制的研究进一步表

明[4 ] ,摩擦力矩在静摩擦区和边界摩擦区特性与

所采用的控制方式密切相关,如最大静摩擦力矩

随着在静摩擦区停留时间的增长而增大,若控制

作用的引入能增加系统刚性,将减小停留时间,使

最大静摩擦力矩停留在库仑摩擦的水平上。

通常反作用轮在姿态控制器作用下工作在零

转速附近,并出现对零转速的穿越,因此摩擦特性

主要表现为迟滞效应和库仑摩擦形成的低速摩

擦, 可用美国学者D ah l 提出的 D ah l 模型来表

征[2 ] ,该模型已被美国“陆地卫星2D”[5 ]姿态控制

系统设计所采用;此外,粘性摩擦形成的转速反馈

对反作用轮动态特性有一定影响。当考虑粘性摩

擦和D ah l模型表征的低速摩擦时,反作用轮摩擦

模型如图 2所示。

图 2　反作用轮低速摩擦模型

图 2中各参数的意义及取值如表 1所示。

表 1　某型号轻型反作用轮的性能指标

　　参数 值 单　　位

最大角动量 h 1100 Nõmõs

转动惯量 J 010038 kg·m 2

粘性摩擦系数D 010009 Nõmõsõrad- 1

轴承静止斜坡参数Β 12 200 (Nõmõrad) - 1

库仑摩擦力矩 T f0 01003 Nõm

最大转速 ±2500 röm in

112　扰动现象分析

根据图 2 所示反作用轮的低速摩擦模型,摩

擦力矩与转速满足

8
õ

T
õ

f

=
- J - 1 (T f + D 8 + T c)

Β8 (T f sign (8 ) - T f0) 2
(2)

其中: 8 表示反作用轮转速; sign (õ)表示符号函

数。上式的右端含有非连续的符号函数,为后面分

析的方便,将符号函数用其近似的解析式来替代。

Junk in s等认为[2 ] ,带参数双曲函数可作为符号函

数的较为简单和精确的近似,即

sign (8 ) = tanh
8

1 - Α (3)

其中: Α为参数,满足 0≤Α≤1。通过实验和仿真结

果对比发现, Α≥0188可获得比较好的近似。将式

(3)代入式 (2) ,得到如下的连续形式

8
õ

T
õ

f

=

- J - 1 (T f + D 8 + T c)

Β8 T f tanh
8

1 - Α - T f0

2 (4)

在平衡点 8 = T f= 0处将式 (4)展开如下

8
õ

T
õ

f

=
- J - 1D - J - 1

ΒT 2
f0 0

8
T f

+

- J - 1

0
T c + 7 (x ) (5)

这里,令 x= [8 , T f ]T , 7 (x )表示高阶小量。根据

非线性系统稳定性理论[6 ] ,由于 lim
ûx û→0

û 7 (x ) û û x û

= 0,因此式 (5)线性部分的稳定性决定了 8 = T f

= 0是式 (4)的稳定平衡点,这表明低速摩擦具有
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捕获反作用轮转动并使之趋于静止的特性。

可见,在 P ID 姿态控制器作用下反作用轮转

速过零时,低速摩擦特性形成的稳定平衡点将产

生吸引作用,捕获反作用轮转动,使之趋向静止。

若此时姿态偏差较小, P ID 姿态控制器将对反作

用轮产生较小控制输入,不足以挣脱上述平衡点

的吸引作用,结果将使反作用轮在有控制输入时

不能对星体输出有效的控制作用,从而使姿态偏

差进一步加大,直至足够大。从而对姿态产生较大

的影响,这将在仿真结果中看到。

2　变结构姿态控制器的设计

在反作用轮控制作用下,体坐标系中星体动

力学方程可写成如下向量形式

IΞα= N - h
õ
- Ξ×H , H = IΞ + h (6)

其中: Ξ表示星体角速度; I 表示含反作用轮质量

在内的星体转动惯量矩阵; N 表示外部作用力矩;

H 表示反作用轮与星体组成系统的总角动量; h

= J 8 表示反作用轮相对体坐标系的角动量。若 3

个反作用轮沿体坐标轴正交安装,则有

h
õ
= - TR (7)

　　对地三轴稳定卫星常选取轨道坐标系为参考

坐标系,用欧拉角描述星体姿态。在小角度近似

下,相应运动学方程标量形式为

Ξx = Υα- Ξ0Ω, Ξy = Η
õ
- Ξ0, Ξz = Ωα+ Ξ0Υ

(8)

其中: Υ表示滚动角; Η表示俯仰角; Ω表示偏航
角; Ξ0 表示轨道角速度。

从前面分析知,为实现高指向精度和高稳定

精度控制,必须有效解决反作用轮低速摩擦影响,

考虑到摩擦模型难于精确获得,采用变结构控制

理论设计姿态控制器,利用其固有对干扰和模型

不确定的鲁棒性[7 ]。选取如下形式的滑动流型

s = x + kxα (9)

其中: s 表示滑动流型; x = [ Υ　Η　Ω]T , k = diag

(k Υ　k Η　k Ω)为正定常系数矩阵。为减小到达滑动

流型时的冲击,采用如下形式的到达规律

sα= - gs - Εsign (s) (10)

其中: g = diag (g Υ　g Η　g Ω) , Ε= diag (ΕΥ　ΕΗ　ΕΩ)

均为正定常系数矩阵。结合式 (6)～式 (10) ,不难

得到

TR = - h
õ
= - Ik - 1xα- Ik - 1gs - Ik - 1Εõ

sign (s) - N + Ξ×H - IB xα (11)

其中: B =

0 0 Ξ0

0 0 0

- Ξ0 0 0

。再根据图 2 所示低速

摩擦模型知,为获得式 (11)所示控制力矩,应在反

作用轮输入端施加控制信号

Tc = - ( I0k - 1 + I 0g ) xα- ( I 0k - 1g +

D 0J
- 1
0 I 0k - 1 + D 0J

- 1
0 I 0g ) x -

(D 0J - 1
0 I 0k - 1g )∫xd t - I 0k - 1Εsign (s) -

D 0J - 1
0 I 0k - 1Ε∫sign (s) d t - N + Ξ×H -

IB xα- 5 (x , xα, s, ∃ I , ∃D , ∃J ) - Tf (12)

其中: D 0= D - ∃D , J 0= J - ∃J , I 0= I - ∃ I 表示设

计值; ∃ I , ∃D , ∃J 表示设计值与真值的偏差; 5
(x , xα, s, ∃ I , ∃D , ∃J )表示偏差带来的附加项。记

# (x , xα, s, H ,N , T f, ∃ I , ∃D , ∃J ) = N - Ξ×
H + IB x + 5 (x , xα, s, ∃ I , ∃D , ∃J ) + Tf

整星的零动量情况下, # (x , xα, s, H , N , Tf, ∃ I ,

∃D , ∃J )较小,通过适当选取 Ε值,可使得

( I 0k - 1Ε) i > sup û#i (x , xα, s, H ,N , T f, ∃ I , ∃D , ∃J ) û

i = x , y , z (13)

其中: (õ) i 表示向量 (õ)的第 i个分量。因此选用

如下控制律

Tc = - ( I0k - 1 + I 0g ) xα- ( I 0k - 1g +

D 0J - 1
0 I 0k - 1 + D 0J - 1

0 I 0g ) x -

(D 0J
- 1
0 I 0k - 1g )∫xd t - I 0k - 1Εsign (s) -

D 0J
- 1
0 I 0k - 1Ε∫sign (s) d t (14)

可保证星体姿态在模型存在不确定性时仍按指数

规律到达滑动流型,再沿滑动流型渐进趋向原点。

在控制律具体实现时,为减小开关项带来的

振颤,用如下饱和特性取代开关项[7 ]

sa t (si) =

1, si > ∆
siö∆, ûs iû ≤ ∆
- 1, si < - ∆

(15)

　　考虑到反作用轮力矩不能超过最大值 T m ax ,

将控制律进一步修改为

T ci =

T m ax , T ci > T m ax

T ci, T ci ≤ T m ax

- T m ax , T ci < - T m ax

(16)

3　数学仿真及结果分析

某型立体测绘小卫星设计参数如表 2 所示,

变结构姿态控制器参数为: k = diag (0106　0106

　0106) s; g = diag (0102　0102　0102) s- 1; Ε=
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diag (0103　0103　0103) radös, ∆= 0101。
表 2　 某型立体测绘小卫星的设计参数

参数 值 单位

滚动轴转动惯量 I 0x 2618 kgõm 2

俯仰轴转动惯量 I 0y 2914 kgõm 2

偏航轴转动惯量 I 0z 2018 kgõm 2

反作用轮设计参数D 0J - 1
0 110 (sõrad) - 1

轨道角速度 Ξ0 01001 radõs- 1

　　数学仿真时,采用图 2 和表 1 所示反作用轮

低速摩擦模型, 初始姿态取为: Υα= - 0112°ös; Η
·

= - 011°ös, Ω
·

= - 0108°ös; Υ= 011°, Η= 011°, Ω
= 011°,并采用如下形式的扰动力矩模型

T dx = A 0 (3co sΞ0 t + 1)

T dy = A 0 (115sinΞ0 t + 3co sΞ0 t)

T dz = A 0 (3sinΞ0 t + 1)

(17)

其中:幅值A 0= 10- 5Nõm ; Ξ0 表示轨道角速度。

分别采用 P ID 控制器和变结构控制器进行

数学仿真,并且用于变结构控制器设计的星体转

动惯量具有 30%的误差。由于篇幅有限,仅将滚

动通道结果列出 (图 3) ,其它通道结果与此类似。

图 3　滚动通道的仿真结果对比
(a) P ID 控制的转速; (b) 变结构控制的转速;
(c) P ID 控制的滚动角; (d) 变结构控制的滚动角;
(e) P ID 控制的滚动角速度; (f) 变结构控制的滚动角速度

由仿真结果可知:

(1) 在 P ID 姿态控制器作用下,当反作用轮

转速过零时,低速摩擦捕获其转动多达几十秒,并

使其转速曲线产生较大波动,致使稳定度高达零

点几度每秒,远超出 01001°ös的设计要求;

( 2) 改用本文提出的变结构姿态控制器,将

反作用轮转速过零时被捕获时间缩短为几秒,且

大大减小了转速曲线波动,指向精度和稳定度提

高了几十倍,优于 013°和 01001°ös的设计指标;

(3) 在星体转动惯量具有 30%误差和反作用

轮设计参数与真值有较大偏差情况下,变结构姿

态控制器仍能实现预定控制要求,具有良好的鲁

棒性。
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