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摘 　要 : 首先根据中继卫星系统中中继卫星跟踪用户星的要求 ,定义了中继卫星天线坐标系 ,推导出了中继

卫星天线对用户星的跟踪规律 ,通过该跟踪规律可以推出中继卫星跟踪用户星时天线方位和俯仰轴转角 ,为

了保证中继卫星与用户星之间的通信 ,中继卫星单址天线需要精确的指向用户星 ;然后详细描述了天线指向

控制概念 ,并且设计了星上自主控制方案 ,星上自主控制方案由捕获和自动跟踪模式组成 ,一方面设计了天线

捕获过程 ,另一方面对自动跟踪模式的天线步进逻辑进行了合理选择 ;最后根据推导的跟踪规律 ,以不同轨道

的用户星作为跟踪目标 ,对所设计的天线指向控制系统进行了数学仿真 ,并且通过对仿真结果的分析验证了

中继卫星单址天线指向性能。
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Abstract : Tracking and Data Relay Satellite System ( TDRSS) is one of the hot spots in aerospace engineering recently.

Firstly , the antenna coordinate system of the Tracking and Data Relay Satellite (TDRS) is defined and the tracking laws from

the user satellites to the TDRS are derived according to the requirement of the TDRSS. The antenna’s azimuth and elevation

angles can be derived through the tracking laws when the TDRS is tracking the user satellites. In order to ensure the corre2
spondence between the TDRS and the user satellites , the SA (Single2Access) antennas of the TDRS need to point the user

satellites accurately. The antenna pointing control concepts are described , and the on2board autonomous control scheme is

designed. The on2board autonomous control scheme is composed of acquisition and autotrack modes. On one hand the acqui2
sition process of the SA antenna is designed , and on the other hand , the antenna step logic of the autotrack mode is properly

selected. Finally , the mathematic simulation of the antenna pointing control system designed in this paper is conducted in

the case of taking the user satellites in different orbits as tracking objects according to tracking laws derived before , and the

SA antenna pointing performance of the TDRS is demonstrated by the analysis of the simulation results.

Key words : TDRS; user satellite ; single access antenna ; on2board autonomous control ; acquisition mode ; autotrack

　　跟踪与数据中继卫星系统 ( TDRSS) [1 ]是为

中、低轨道的航天器与航天器之间、航天器与地面

站之间提供数据中继、连续跟踪与轨道精确测控

服务的系统。中继卫星系统作为增强空间信息传

输能力、提高获取信息的时效性、快速反应能力的

重要手段 ,在世界各航天大国都得到了大力发展 ,

因此 ,对中继卫星系统的研究是当前的一个热点

问题。

在中继卫星系统中 ,中继卫星天线对目标的

跟踪规律的研究是一个基础的、也是十分重要的

方面。很多学者对中继卫星对目标的测控及跟踪

规律进行了一些研究[2 ,3 ] ,但是作为系统的、从工

程应用的角度进行讨论的不多。另外 ,为保证中

继卫星能够和用户星进行通信 ,需要中继卫星的

单址天线精确地指向用户星 ,因此 ,如何设计中继

卫星天线指向控制系统 ,以确保中继卫星单址天

线能够精确地指向用户星是中继卫星系统中亟待

解决的问题。本文从工程应用角度研究中继卫星

对用户星的跟踪规律问题 ,并对中继卫星单址天

线指向控制问题进行了深入探讨 ,给出了仿真结

果。
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1 　中继卫星对用户星的跟踪规律研究

1. 1 　坐标系的定义及天线的初始安装位置

中继卫星和用户星位置关系[3 ]如图 1 所示 ,

中继卫星运行于地球同步静止轨道上 ,用户星运

行于中低轨道的圆形或椭圆形轨道上。

图 1 中参考坐标系建立如下 :

(1)惯性坐标系 OXYZ :原点位于地心 O , Z

轴沿地球极轴指向北极 , X 轴指向春分点 , Y 轴与

X 轴、Z 轴构成右手系。

(2) 中继卫星轨道坐标系 Mxyz :原点位于中

继星质心 M , z 轴指向地心 , x 轴在轨道面内与 z

轴垂直且指向运动方向 , y 轴与 x 轴、z 轴构成右

手系。

(3) 中继卫星星体坐标系 bxyz :原点在中继卫

星质心 M ,星体坐标系三轴分别为中继卫星的惯

量主轴 ,分别称这 3 个轴为 bx , by 和 bz 轴。

(4) 用户星近地点坐标系 pξηζ:原点在地心

O ,ξ轴沿偏心率矢量 e ,ζ轴垂直于轨道面 ,指向

与用户星的轨道角速度方向一致 ,η轴与ξ轴、ζ

轴构成右手系。

(5) 用户星轨道坐标系 mxyz :原点在用户星

质心 m , mz 轴指向地心 , mx 轴在轨道平面内与

mz 轴垂直且指向运动方向 , my 轴与 mx 轴、mz 轴

构成右手系坐标。

(6) 天线的初始安装位置与中继卫星星体坐

标系重合。天线驱动机构采用两自由度框架结

构 ,电机采用三相永磁步进电机。两轴天线框架

结构形式采用方位 - 俯仰型。天线方位轴平行于

星体坐标系的 bx 轴 ,俯仰轴平行于星体坐标系的

by 轴。基于上述信息 ,则天线坐标系可按下列方

式形成 :假定初始天线坐标系为 AXaYa Z0
a , 第 1

步 ,天线坐标系绕方位轴旋转α, 产生 AXaYa Z′a

坐标 ;第 2 步 ,绕天线俯仰轴旋转β,这样就产生

了天线坐标系 AXaYa Za。也称α,β分别为天线的

方位角和俯仰角。

假设Ω ,ω, i 分别为用户星轨道的升交点赤

经、近地点幅角和轨道面倾角 ,而用户星在坐标系

pξηζ中的轨道运动方程具有如下极坐标形式

r = q/ (1 + ecosν) (1)

其中 : r 为用户星的轨道半径 ; q , e 分别为用户星

轨道的半通径和偏心率 ;ν为真近地点角。当 e

= 0 时 , 表示用户星轨道为圆轨道 ;当 0 < e < 1

时 ,用户星的轨道为椭圆轨道。

图 1 　中继卫星和用户星相对位置示意图

Fig11 　Relative position between TDRS and user satellite

112 　中继卫星对用户星的跟踪规律

图 1 中 m 代表用户星 , M 代表中继卫星 ,则

用户星相对于地心向量在用户星轨道坐标系中的

表示为

Om = [0 　0 　 - r ]T (2)

　　则向量Om在中继卫星轨道坐标系的表示为

OmM = CMOCOpCpm Om (3)

其中 : Cpm为用户星轨道坐标系到到用户星近地

点坐标系的转换矩阵 ; COp为用户星近地点坐标

系到惯性坐标系的转换矩阵 ; CMO为惯性坐标系

到中继卫星轨道坐标系的转换矩阵。

地心向量相对于中继卫星在中继卫星轨道坐

标系中的表示为

MO = [0 　0 　R ]T (4)

其中 : R 为中继卫星轨道半径。

由向量的性质可知中继卫星相对于用户星的

向量MmM 在中继卫星轨道坐标系中的表示为

MmM = MOM + OmM (5)

　　设中继卫星星体坐标系到中继卫星轨道坐标

系的转换矩阵为 CbM ,则中继卫星相对于用户星

的向量Mm在中继卫星星体坐标系中的表示为

Mm = CbM MmM = [ dx 　dy 　dz ]T (6)

　　将天线指向及天线初始坐标系重画为图 2。

其中AS为当前天线指向。

图 2 　天线位置示意图

Fig12 　The antenna position
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　　由图 2 可知 ,天线的方位角和俯仰角分别为

α = - arctan ( dy/ dz)

β = arcsin ( dx/ d)
(7)

其中 : d = d2
x + d2

y + d2
z为用户星与中继卫星之

间的距离。

2 　中继卫星天线指向控制策略描述

中继卫星与用户星 (星 - 星)之间的天线捕获

与跟踪是实现通信的关键。目前 ,天线指向控制

有星 - 地大回路指向控制和星上自主控制[4 ]两种

方式。

星 - 地大回路指向控制是指地面站根据从中

继卫星上跟踪接收及遥测得到的数据等信息 ,进

行有关处理后产生中继卫星单址天线跟踪指向驱

动命令 ;星上自主控制则是由中继卫星处理有关

信息 ,产生单址天线指向驱动命令。

星上自主控制能实现实时控制 ,控制回路时

延相对较小 ,控制系统稳定性较高 ,有利于实现高

速通信。对于中继卫星天线指向控制系统方案 ,

比较普遍的方案是以星上自主控制为主 ,在紧急

情况下辅以星地大回路控制。

星载计算机进行星上自主控制可分为捕获和

自动跟踪两个模式。

当中继星没有捕获到用户星时 ,要靠星载计

算机 (OBC) 计算出目标的位置 ,产生指向角度。

为了和星上自主控制的大闭环区别 ,称这种工作

模式为开环模式。开环捕获需要达到足够的精

度 ,才能使系统转入自动跟踪。当由于用户星视

线计算误差或者由于用户星的轨道摄动等原因使

得开环捕获后用户星并不能进入射频敏感器视场

时 ,需要设计搜索模式 ,以便用户星能够进入射频

敏感器视场。当搜索模式使用户星进入视场 ,射

频敏感器信号出现后 ,系统从开环控制指向阶段

转入捕获模式的锁定阶段 ,目的是使指向误差进

一步减小 ,天线进入最终的跟踪位置并稳定 ,以便

转入自动跟踪模式。自动跟踪模式的任务是对用

户星在其轨道上的某一弧段进行精确的跟踪 ,对

控制精度具有很高的要求。

3 　天线指向控制系统的开环捕获模式设计

天线指向控制系统的开环捕获模式又可分为

3 个模式 :回扫模式、搜索模式和锁定模式。回扫

模式的目的是使中继卫星单址天线能快速运动到

目标位置上 ,从而对用户星进行粗定向。回扫模

式由加速阶段、恒速阶段和减速阶段组成。当回

扫结束后 ,天线能粗略的指向用户星。如果此时

用户星没有在射频敏感器视场出现 ,则天线进入

搜索模式。

3. 1 　天线搜索算法

天线搜索算法由星载计算机给出 ,具体算法

为 :当回扫模式结束后 ,天线以回扫结束后的天线

指向位置为起始点。假定此时天线指向角分别为

α0 ,β0 ,搜索算法原理如图 3 所示。

图 3 　搜索算法示意图

Fig13 　Principle of search algorithm

在这里采用的是螺旋线搜索模式[5 ] 。bxyz 为中继

卫星体坐标系 ,也就是天线初始坐标系。则在天

线坐标系 AXaYa Za 中 ,天线终端坐标 ( Tx , Ty , Tz)

变化规律为

Tx = ktsin (ωt)

Ty = ktcos (ωt)

Tz = 0

(8)

　　经过 n ( n 为正整数)个扫描周期后 ,

Tx ( n) =
2πnk
ω sin (2πn) = 0

Ty ( n) =
2πnk
ω cos(2πn) =

2πnk
ω

(9)

　　从上式可知 ,每增加一个扫描周期 ,天线终端

距扫描中心点 (用 dc 来表示) 增加 dc = 2πk/ω。

根据射频敏感器的视场、天线最大运动速度及天

线指向误差范围确定 k 和ω。确定后的 ω =

0162832rad/ s , k = 010004rad/ s。搜索最大时间为

tmax = 100s。

设中继卫星体坐标系到天线坐标系的转换矩

阵为 Cba ,设 bA为表示天线指向的单位矢量。天

线终端在中继卫星星体坐标系中的坐标为 ( Nx ,

Ny , Nz) 。

根据以上设计参数 , 当 α0 = 015°,β0 = 015°

时 ,搜索算法中天线方位角和俯仰角变化规律如

图 4 所示 ,搜索规律曲线如图 5 所示。
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图 4 　搜索角度相对于搜索中心的变化规律

Fig14 　Variation law of the search angle related to the search center

图 5 　天线搜索规律图

Fig15 　Search law of the antenna

3. 2 　锁定模式设计

天线经过搜索后 ,用户星进入射频敏感器视

场 ,射频敏感器测出用户星的位置 ,但不立即进入

自动跟踪模式 ,而是需设计锁定模式 ,用于确保用

户星不至于由于外界干扰而脱离射频敏感器视

场。此时锁定模式也可以形象的称为进站模式。

这里设射频敏感器的视场为 013°,锁定模式

设计示意图如图 6 所示。图 6 中曲线 J KLU 表示

天线终端运动轨迹。当天线指向与用户星视线之

间的误差角在图中 Ⅰ区时 ,设计天线理想跟踪速

度为 0103°/ s ;当天线指向误差角在 Ⅱ区时 ,设计

此时的天线理想跟踪速度为 0102°/ s ;当天线指向

误差角在 Ⅲ区时 ,设计理想跟踪速度为 01003°/ s ;

当天线指向误差角在 Ⅳ时 ,设计理想跟踪速度为

010001°/ s。

图 6 　锁定模式示意图

Fig16 　The pull2in mode

4 　天线指向控制系统自动跟踪模式设计

经过开环捕获的锁定模式能保证用户星不致

由于干扰而脱离射频敏感器的视场。当天线指向

与用户星视线之间的误差角小于 0105°时 ,天线进

入自动跟踪模式。由于步进电机的角位移严格与

其输入脉冲数成正比 ,步进电机转动一转后 ,没有

累积误差 ,具有良好的跟随性。但是其缺点也比

较明显 ,那就是其步进给系统带来结构谐振。为

了减小天线步进所带来的谐振 ,采用两步步进逻

辑[6 ] ,即在一个步进周期内 ,步进电机运动两个步

长。天线的步进命令的产生由估计的天线跟踪速

度和自动跟踪误差来确定。具体实现过程如下 :

(1)首先根据用户星轨道特性估计中继卫星

单址天线跟踪速度ω̂a ,设天线步进步长为Δα,则

天线步进周期 T 可由下式决定

Δα/ T > ω̂a (10)

　　(2)在每个天线步进周期开始时判断自动跟

踪误差是否超过 2Δα,若超过 ,则在此天线步进周

期内产生一个与自动跟踪误差方向一致的步进命

令 ,每个步进命令使步进电机运动两步。若此时

自动跟踪误差不超过 2Δα,则此在天线步进周期

内不产生步进命令 ,天线保持原来的位置。

5 　天线指向控制系统仿真结果及分析

中继卫星单址天线 1 跟踪一赤道平面内 ,轨

道高度为 800km 的圆型轨道用户星。单址天线 2

跟踪太阳同步轨道 ,轨道高度为 800km 的某用户

星。假设经过回扫阶段 ,由于用户星视线计算误

差和回扫控制系统控制不精确等原因 ,使得回扫

结束后两天线指向与用户星实际位置视线角度差

为 01707°,由于射频敏感器视场为 013°,显然用户

星并没有出现在射频敏感器视场内。此时 ,天线

1 和天线 2 的期望方位角和方位误差角如图 7 所

示 ,天线 1 和天线 2 的期望俯仰角和俯仰误差角

如图 8 所示。
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图 7 　天线期望方位角和方位误差角仿真结果

Fig17 　Simulation results of antenna’s expected azimuth and azimuth

error

图 8 　天线期望俯仰角和俯仰误差角仿真结果

Fig18 　Simulation results of antenna’s expected elevation and eleva2

tion error

　　从仿真图中可以看出 ,天线 1 能够在 30s 内

搜索到用户星 ,天线 2 在 80s 内搜索到自己的目

标。在天线搜索到自己的跟踪目标后 ,根据所设

计的天线指向控制系统进行捕获和跟踪。天线指

向控制精度可以达到 0102°,这说明上述的天线指

向控制系统是十分有效的。

6 　结 　论

在定义了中继卫星单址天线坐标系并推导出

了适合于工程应用的对用户星的跟踪规律后 ,详

细论述了中继卫星天线控制系统方案的基本概

念 ,并就当前适合于发展的星上自主控制系统进

行了详细的设计 ,设计了搜索算法 ,又根据实际的

用户星系统 ,对所设计的天线指向控制系统进行

了仿真 ,天线指向控制精度可以达到 0102°,证明

了所设计的天线指向控制系统的有效性。
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