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基于复合轴控制原理的卫星新型姿态稳定性调控
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摘要：为减小无拖曳卫星的残余姿态误差，设计了一种基于动量交换的指向稳定性调控机构。采用复合轴控制的原理，

与无拖曳姿态控制回路相配合，可将卫星的指向稳定性精度提高到纳弧度量级，同时减少工质损耗，达到延长卫星寿命

的目的。利用压电陶瓷设计了一套敏感轴动量交换机构，并基于卫星姿态动力学对小质量块运动所产生的附加干扰力

矩进行推导和分析。分别对复合轴系统的主轴系统和子轴系统进行整定，计算出满足性能需求的系统带宽。采用前馈

逆模型和自适应 PID 控制对压电陶瓷的非线性和卫星所受扰动进行补偿。最后，通过 Adams 和 Simulink 联合仿真验证

系统整体的可行性。仿真结果表明：该机构的介入可以有效降低控制系统带宽，实现 10 nrad·Hz-1/2@1 mHz~1 Hz 的指

向稳定性控制。
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Abstract： To reduce the residual attitude error of the drag-free satellite， a pointing stability control mecha⁃
nism based on momentum exchange was designed.  To realize nanoradian-level pointing stability accuracy 
for the satellite， a composite axis control method was implemented.  This method work in conjunction with 
the drag-free attitude control loop， simultaneously reducing the consumption of working fluid in other actu⁃
ators.  This approach was designed to extend the satellite's operational lifespan.  Firstly， the design incor⁃
porated a linear reciprocating mechanism driven by piezoelectric ceramics on the satellite.  This setup al⁃
lowed for the derivation and analysis of additional interference torque， which resulted from the movement 
of small masses.  The analysis was grounded in the principles of satellite attitude dynamics.  Secondly， the 
composite axis system's main and auxiliary axes were individually tuned， and the system's bandwidth was 
calculated to ensure it meets performance requirements.  Following this， a feed-forward inverse model and 
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adaptive PID control were employed.  These techniques compensated for the nonlinearity of the piezoelec⁃
tric ceramics and any disturbances affecting the satellites.  Finally， the feasibility of the overall system was 
verified by an Adams and Simulink joint simulation.  The simulation results show that the intervention of 
the mechanism can effectively reduce the bandwidth of the control system and realize high-precision point⁃
ing stability control of approximately 10 nrad·Hz-1/2@1 mHz~1 Hz.
Key words： drag-free satellite； composite axis control； attitude stabilization； piezoelectric ceramics

1 引  言

天体引力波波源丰富，频率范围广，其中

0. 1 mHz~1 Hz 频段的低频引力波在天文学领域

具有重要的研究价值。但引力波探测设备臂长

可达数十万公里，无法在地面建造。因此，在外

太空建设由 3 个全同卫星构成的引力波天文台成

为目前的研究热点。为了保持星间激光链路，需

要精确控制每个卫星所搭载的两套核心光学载

荷的指向［1］。其中，一套光学载荷与卫星固连，依

托卫星的姿态控制实现精密指向；另一套光学载

荷采用面内角控制机构实现编队呼吸角的补偿。

在经典的卫星姿态控制中，反作用飞轮是最

常见的姿态控制元件，配合图像稳定系统，能够

实现较高的指向稳定性。哈勃太空望远镜［2］为了

实现对暗弱目标的观测，通过对主要干扰源进行

精细的建模和合理的设计，使用反作用飞轮实现

了 24 h 内优于 35 nrad 的指向稳定性控制。同

样，利用航天器内部质量转移来调整质心与压心

的相对位置，实现姿态控制方面的研究也有很

多。何亮［3］等通过驱动 4 个可双向移动的质量

块，使卫星质心与压力中心发生相对位移，产生

反作用于其本身的扭矩，从而将通常被视为扰动

的空气动力扭矩作为低轨卫星自旋过程中的外

部控制力矩，配合角动量控制实现其三轴姿态的

渐进稳定。针对欠驱动控制系统，Chesi团队［4］提

出了一种三个移动质量块配合一组磁力矩器或

一个反作用飞轮的方法，设计了相应的自适应非

线性姿态调节控制律，以提高低轨卫星的指向稳

定性精度。在质量矩姿态控制领域，陆正亮［5］等

设计了一种两组滑块双对称安装的构型配置方

式，通过基于指数趋近的滑模控制法调整作用在

飞行器上的质量矩来实现其快速姿态机动，该方

法在导弹控制领域得到了广泛的应用。对于质

量矩卫星非零角动量的情况，姜宇等［6］提出通过

反馈线性化等控制方法设计连续光滑的反馈控制

规律，实现了对非欠驱动轴的有效控制。在该领

域，Li 等［7］设计了基于径向基函数（RBF）神经网

络的变质心姿态控制律，并通过遗传算法（GA）训

练优化网络的权重来确定最优解。然而，上述控

制技术主要应用于低轨卫星，针对高轨道的引力

波探测卫星，国内外开展的相关研究很少。

由于反作用飞轮存在转速饱和以及高速转

动引起的姿态抖动等问题，无法满足引力波探测

器超静超稳的工作需求。因此，基于微推进器的

无拖曳技术成为引力波探测器姿态控制系统的

首选。其中，微推进器具有稳定性高、连续可控

等优点，能够实现卫星姿态的精确控制。然而，

微推进器的工质消耗却成为限制卫星工作寿命

的重要因素。为此，本文针对光学载荷与卫星固

连的指向控制，提出引入配合无拖曳系统的新型

稳定调控机构，使用复合轴控制的原理，通过精

确控制卫星的姿态实现激光链路的高稳定维持。

2 原  理

受轨道摄动等多种扰动的影响，维持激光链

路的稳定需要卫星使用无拖曳系统进行控制，以

保持激光链路的跟踪和指向［8］。无拖曳卫星可以

通过测量检验质量与卫星之间的状态偏差来实

现卫星高精高稳的姿态控制。在 0. 1 mHz~1 Hz
的频域内，它具有优异的抗干扰能力和噪声抑制

能力，适用于超高精度的引力波探测任务。为了

降低微推进器工质消耗对卫星工作寿命的影

响［9］，本文结合复合轴控制原理，提出了一套基于

压电陶瓷驱动的微位移直线往复机构的微动量

交换系统，配合微推进器实现卫星超静超稳条件

下的高稳定性指向控制，达到了提高控制精度、

延长卫星工作寿命的目的。
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2. 1　基于 PZT驱动的微动量交换机构

卫星上的指向调节机构可以实现体坐标系

下 3 个方向的调节，也会对姿态产生相应的扰

动。本文中，3 对由压电陶瓷组和小质量块共同

构成的执行机构分别正交安装于 3 个姿态敏感

轴上。当电压稳定时，压电陶瓷发生形变驱动

小质量块进行微位移直线运动。由动量矩守恒

定理可知，在空间环境下，一对在同一轴向上大

小相同方向相反的动量可近似为角动量，能够

通过角动量交换的方式驱动卫星平台进行姿态

变换，即有：

H C ≈ IC ·ωB + ∑mi R ×( ωB × li + ii )，（1）

式中：HC 表示卫星总角动量，IC 表示卫星的转动

惯量，ωB 表示卫星在本体坐标系下的角速度，R

表 示 位 移 矢 量 到 卫 星 质 心 的 力 臂 长 度 ，

mi（i=1，2）表示小质量块的质量，li（i=1，2）表示

小质量块的位移。通过蒙特卡洛仿真可以计算

出一定行程约束下小质量块的最优质量，将满足

性 能 要 求 的 两 个 小 质 量 块 分 别 与 压 电 陶 瓷  
（Piezoelectric ceramic， PZT）作动器固连。为避

免 3 个通道间的耦合，将控制某一方位轴的一对

PZT 作动器分别安装于距卫星质心距离相同且

与卫星体对角线垂直的两侧面心上，方向完全相

反，并确保其连线过卫星体坐标系下的质心原

点。图 1 为无拖曳卫星单轴姿态机动原理。

2. 2　卫星姿态动力学分析

在控制系统的设计中，纳弧度级的调姿符合

“小角度假设”，用 φ，θ，ψ 分别表示卫星的偏航

角、俯仰角和滚转角，ωo表示卫星的轨道角速度。

由刚体复合运动关系可以推出简化后的卫星姿

态运动学方程为：
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姿态反馈元件能够获取实时的卫星在轨数

据，而后根据动力学基本方程对其各自由度的状

态量进行解算。视卫星为刚体，在星体本体坐标

系中，由角动量定理，卫星角动量向量的变化率

与作用在卫星星体上的总力矩之间关系可以描

述为：

I
|

|
|
||
|dw bi

dt
= -[ w×

bi ] Jw bi + T， （3）

Iẇ = - ḣw -[ w×
B ] ( JwB + hw )+ T d， （4）

其中：I 表示卫星的转动惯量，ωB表示卫星在本体

坐标系下的角速度，hω表示稳定性调控机构工作

所产生的角动量，ωB
×表示角速度的叉乘矩阵，Td

表示卫星所受外部干扰力矩的总和。

除了常规的卫星姿态动力学，稳定性调控机

构中小质量块的直线往复运动也会导致系统整

体的质量分布发生变化，从而产生对应的附加转

动惯量 ΔI 和其他附加扰动力矩［10］。由于卫星在

姿态机动的过程中质心不变，ΔI可简化为：
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其中：m 表示小质量块的质量，M 表示卫星本体

的质量，l 表示小质量块的位移。此外，附加惯量

力矩来源于系统转动惯量的变化率，附加惯性力

矩来源于活动质量块的运动加速度，附加哥氏力

矩来源于活动质量块运动与卫星姿态运动的耦

合，附加陀螺力矩来源于活动质量块的位移［11］。

图 1　无拖曳卫星单轴姿态机动原理

Fig. 1　Principle diagram of single-axis attitude maneuver⁃
ing of drag-free satellite
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总的附加力矩可用展开式表示：

( I + ΔI ) ·ẇB = -[ w×
B ] I·wB - I ̇·wB -

∑
i = 1，2

m R
i

× l̈ i - ∑
i = 1，2

m R
i

×(wB × 2l̇ i ) -

∑
i = 1，2

m R
i

×(wB × li )+ T d . （6）

为明确各附加扰动力矩对卫星姿态的影响

程度，带入表 1 中的参数进行仿真计算，结果如图

2 所示。可以得出，当姿态角速度较小时，附加惯

量力矩、附加惯性力矩和附加陀螺力矩低于纳弧

度 3 个量级以上，可忽略不计，附加惯性力矩的干

扰处于主导地位。

3 机构可行性及其非线性控制

3. 1　可行性分析

针对纳弧度级别的指向稳定性指标，压电陶

瓷作动器的行程范围和小质量块的质量共同约

束复合轴系统对卫星姿态角的调整范围，故需为

指向稳定性调控机构选择合适的参数。以 PI-

225 三种型号的压电陶瓷作动器为例，其最大行

程分别为 38，30 和 15 μm。如图 3 所示，坐标轴

wob和 θ 分别表示卫星的姿态角速度和姿态角，仿

真结果表明，卫星的调姿能力与 PZT 的最大行程

和小质量块的质量都成正比关系。

但考虑到 PZT 作动器满行程后需要微推进

器介入卸载，这里在一次满行程的约束内要尽可

能实现更多次的姿态调节，具体地，期望到达一

次满行程的时间尽可能地长。

据上述对调姿能力的分析，最终选用 350 g
的小质量块和最大行程为 30 μm 的 P-225. 20 促

动器，进一步计算电压和小质量块最大速度对卸

载问题的影响。以 vmax 表示小质量块的最大速

度，vmax 偏大时，调姿机构在 1 000 步内不会满行

程，若速度持续增大，机构最终会失去对卫星的

控制能力。

考虑到单次卸载时间的约束，需将 vmax 限制

在
π
4  μm/s 以下。采用蒙特卡洛法对以下几种工

作状况进行仿真：

（1）未施加控制的情况下，取 vmax = π
8  μm/s，

周期为 480 s，350 步左右达到最大行程；

（2）施加控制的情况下，取 vmax = π
4  μm/s 时，

周期为 240 s，200 步左右满行程，每分钟需卸载

一次；

（3）施加控制的情况下，取 vmax = π
6  μm/s 时，

周期为 360 s，350 步左右达到最大行程；

（4）施加控制的情况下，取 vmax = π
8  μm/s 时，

周期为 480 s，450 步左右达到最大行程，每两分

表 1　附加干扰力矩仿真参数

Tab. 1　Parameters of additional disturbing torque

仿真参数

卫星转动惯量 I/（kg·m-2）

卫星角速度 ω（rad·s-1）

小质量块最大位移 l/μm
小质量块质量 m/kg

等效力臂 R/m

数  值

40，60，40
5×10-8，3×10-8，1. 5×10-8

30
0. 35

1

图 2　附加干扰力矩的计算结果

Fig. 2　Calculation results of additional interference moment

图 3　影响调姿能力的因素

Fig. 3　Factors affecting attitude adjustment

3441



第  31 卷光学  精密工程

钟需卸载一次。

图 4 为不同工况下的控制结果，分析可知，小

质量块的最大速度限制了新型指向稳定性机构

调姿的步数，在主轴误差和子轴误差同样满足精

度要求的情况下，工况（4）能够在单次满行程的

约束内为卫星进行更多次姿态调整，使机构最大

程度地发挥作用［12］。通过蒙特卡洛仿真模拟上

述工况，并得出该条件下 PZT 调姿机构满行程前

调节次数的概率密度分布。如图 5 所示，最终选

择 vmax=
π
8  μm/s，从而有效避免 PZT 满行程导致

的卸载次数过多的问题，避免无拖曳系统的能源

浪费。

3. 2　PZT非线性控制

PZT 作动器具有逆压电效应，在实现微位移

变化时其位移与外部电压近似呈线性关系，具有

能量密度高、分辨率高、无摩擦和发热少等优点，

但其本身存在的迟滞、蠕变等非线性特性，不利

于实现高精度运动控制，需进行模型辨识和控制

补偿［13］。以上节选用的 P-225. 20 型号的压电陶

瓷促动器为例，其参数如表 2 所示。

采用 Bouc-Wen 模型中 h（t）来表示压电陶瓷

材料的非线性部分［13］：

y ( t )= X ( t )+ h ( t )= kx ( t )+ h ( t )
ḣ ( t )= αẋ ( t )- βẋ ( t ) || h ( t ) - γ || ẋ ( t ) h ( t )

.（7）

线性部分可用二阶系统的传递函数来表示：

x
U i

= K e d
Ms2 + Cs + K e

= 0. 066
0. 47s2 + 0. 63s + 0. 33

，

（8）
式中：M 为等效质量，Ke为刚度系数，C 为压电常

数，d 为阻尼系数。如图 6 所示，通过前馈逆模型

图 4　不同工况的仿真结果

Fig. 4　Simulation results under  different conditions

图 5　蒙特卡洛仿真结果

Fig. 5　Monte Carlo simulation results
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和 PD 控制对其非线性部分进行补偿，可以大幅

提高压电陶瓷电压 -位移（电压 -出力）的线性度。

无外加载荷的情况下，当施加最大电压时，PZT
作动器的位移和输出力可以相互转化，即压电陶

瓷每增加单位位移，输出力减小的数值与其静态

刚度值相等，在压电出力与自身弹性力相平衡时

获得最大位移［14］。由此可知，单个机构小质量块

受推力所产生的速度与输入电压近似为线性关

系，这是该新型机构通过动量交换原理实现卫星

姿态机动的基础。

图 7 为双环控制原理，利用 Adams 和 Simu⁃
link 进行联合仿真，可以将卫星姿态运动过程可

视化，并得到非线性补偿前后速度跟踪精度以及

卫星指向稳定性精度的数值仿真结果。由于速

度环的带宽远低于压电机构的一阶固有频率，可

以实现较好的控制效果，符合一般设计规律［15］。

如 图 8 所 示 ，PZT 的 非 线 性 误 差 得 到 了 充 分

抑制。

4 复合轴系统综合设计

4. 1　工作模式

复合轴控制广泛应用于光学系统中粗跟踪

与精跟踪的配合，具有在全频带优化带宽及其分

配的优点。其本质是一种双通道控制，能够在主

轴粗跟踪的基础上增加子轴控制以实现精确修

正［16］。本文将复合轴系统应用于卫星的姿态控

制，主要目的在于拓宽频带、减少能耗，以及进一

步提高指向稳定性精度。

卫星的无拖曳姿态控制通道可以抑制大多

数 1 Hz 以下的中低频扰动，使卫星的稳定性精度

满足 20 nrad/Hz1/2@（1 mHz~1 Hz）的性能要求。

当 其 残 余 稳 态 误 差 下 降 到 20 nrad/Hz1/2@
（1 mHz~1 Hz）时，本文设计的复合轴系统开始

工作，由 PZT 驱动的新型稳定性调控机构介入，

即主轴与子轴同时工作，使无拖曳卫星的指向稳

表 2　P-225. 20压电陶瓷促动器的参数

Tab. 2　Parameters of piezo actuator P-225. 20

工作电压/V

0~1 000

最大行程/μm

30

静态刚度/（N·μm-1）

0. 33

等效电容/μF

0. 63

质量/kg

0. 47

最大推力/N

12 500

图 6　压电陶瓷的位移-输出曲线

Fig. 6　Displacement-output curve of piezoelectric ceramic

图 7　速度-姿态双环控制框图

Fig. 7　Control block diagram of velocity-attitude double-

loop

图 8　非线性补偿前后小质量块速度与卫星角度

Fig. 8　Mass velocity and satellite angle before and after 
nonlinear compensation
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定性误差进一步下降到 10 nrad/Hz1/2@（1 mHz~
1 Hz）左右并保持在该精度范围。复合轴控制原

理框图如图 9 所示：主轴系统为无拖曳控制系统

中的姿态控制回路，主要由微推进器、姿态反馈

元件、自适应 PID 控制器和卫星平台构成；子轴

系统为基于动量交换原理的姿态控制回路，主要

由 PZT 驱动的新型稳定性调控机构、非线性扩张

观测器、滑模控制器和姿态反馈元件构成。

4. 2　系统带宽整定

带宽是复合轴控制系统的一项重要设计指

标，控制器带宽的选择既要求闭环系统能以所需

精度跟踪输入信号，又要求能够抑制噪声扰动信

号［17］。为满足稳定性指标要求，首先基于单轴对

复合轴系统的带宽进行整定。在无拖曳姿态控

制系统的负载上加一具有确定均方差和标准偏

差值的高斯白噪声，同时考虑空间环境下量级较

大的干扰噪声，如微推进器噪声和静电驱动噪

声，从而模拟主轴系统的残余指向误差［18］。主轴

系统的输入信号为卫星的相对运动信号及卫星

扰动信号。利用基于单神经元的自适应 PID 算

法，对主轴系统的开环传递函数进行整定：

G ( s )= G t ( s ) G eq ( s ) G c ( s ) G o ( s )=
e-τ1 s

τ2 s + 1 · e-τ3 s

( )s
2πf1

+ 1
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ús2

( 2πf2 )2 + ςs
πf2

+ 1
·

( )KP + KD s + K I

s
· 1

Js2 ， （9）

其中：Gt（s）为带有时延的推进执行传递函数，

Geq（s）为等效高阻滤波器传递函数，Gc（s）为 PID
控制器传递函数，Go（s）为双积分形式的卫星单

通道姿态传递函数［19］。调整控制器参数，可以得

到一系列不同的主轴系统带宽。

要想使子轴的控制精度达到纳弧度级，须保

证主轴系统的最大残余姿态稳定性误差约在

20 nrad/Hz1/2@（1 mHz~1 Hz）。当主轴的残余

抖动下降到 20 nrad/Hz1/2@（1 mHz~1 Hz）时，适

时通过引导手段引入子轴系统，对残余抖动给予

抑制。参考 10 万公里轨道上的空间环境，卫星受

到的干扰噪声在亚微弧度水平，故输入相应量级

的高斯白噪声，可以得到整定后符合要求的系统

残余误差时域图，如图 10 所示。由整定后的系统

可知，当主轴的系统带宽大于 0. 049 6 Hz 时，卫

星的最大残余稳态误差下降到 20 nrad/Hz1/2@
（1 mHz~1 Hz）左右，这为复合轴系统中的子轴

带宽设计提供了重要前提。

子轴系统的输入为上述主轴的残余姿态误

差，针对中高频的扰动，扩大子轴系统带宽能够

有效提高复合轴系统对残余抖动的抑制能力。

图 9　复合轴系统控制框图

Fig. 9　Framework of compound-axis control system
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以上述带宽 0. 049 6 Hz 的主轴系统为例，仿真得

出整个复合轴系统的稳定性误差随子轴系统带

宽的变化关系，如图 11 所示。

当子轴系统带宽为 0. 485 6 Hz 时，复合轴系

统的误差降低到 10 nrad 以下，恰好满足最大临界

条件，即获得了一定条件下子轴系统的最小设计

带宽［20］。该带宽下的子轴残余稳态误差如图 12
所示。

4. 3　仿真结果

基于上节确定的误差抑制带宽，采用表 3 中

的参数进行数值仿真，可以得到完整的卫星三自

由度指向稳定性结果，主轴、子轴系统的时域和

频域性能如图 13 和图 14 所示。

主轴系统的残余指向误差为子轴系统的参

考输入，在 2×10-8 nrad 左右抖动。根据前面整

定得出的误差抑制带宽，误差经过子轴系统的控

制后抖动范围缩小到 1×10-9 nrad 以内，满足提

出的稳定性指标要求。对稳定后（100 s~500 s）
的 误 差 数 据 进 行 频 率 分 析 ，得 出 0. 1 mHz~

图 11　稳定性误差随子轴带宽的变化关系

Fig. 11　Variation of stability error with bandwidth of aux⁃
iliary axis

图 12　带宽为 0. 485 6 Hz时的子轴残余误差

Fig. 12　Residual error of auxiliary axis at 0. 485 6 Hz

表 3　无拖曳卫星仿真参数

Tab. 3　Simulation parameters of drag-free satellite

仿真参数
卫星转动惯量

J/（kg·m-2）
初始角度 θ/rad
初始角速度

ω/（rad·s-1）
期望角度 θd/rad

小质量块质量 m/kg
等效力臂 L/m

数  值

40，60，40

5. 7×10-7，1. 1×10-6，9×10-7

5×10-8，3×10-8，1. 5×10-8

10-9，10-9，10-9

0. 35
1

图 13　主轴指向角度与角速度响应

Fig. 13　Angle and angular velocity response of main axis

图 10　整定后主轴、子轴的残余姿态误差

Fig. 10　Residual attitude error after tuning
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1 mHz 频域内主轴、子轴的误差幅值谱密度曲

线，如图 15 所示。可以看出，子轴系统对误差在

整个工作频域内都有抑制作用，在低频段效果更

为明显。经过复合轴控制后，系统的残余指向误

差 在 不 同 自 由 度 上 的 均 方 根（Root Mean 
Square， RMS）数值如表 4 所示。

综上，相比于主轴系统独立工作，复合轴系

统的指向精度和指向角速度精度都有了显著的

提高，卫星的稳态性能在量级上有了进一步提

高。可以推出，面对同样的稳定性需求时，子轴

的介入可明显降低主轴带宽，有效减少无拖曳姿

态控制系统的工质消耗。

5 结  论

本文设计了 PZT 驱动的稳定性调控机构，补

偿了压电陶瓷的迟滞非线性误差，并通过蒙特卡

洛仿真验证了机构可行性。根据复合轴控制理

论，整定了主轴、子轴系统并确定其误差抑制带

宽，最终通过 Admas 和 Simulink 的联合仿真分析

了复合轴系统在 0. 1 mHz~1 mHz 频域内的稳态

性能和控制精度。从频域上看，无拖曳姿态控制

系统独立工作时其闭环带宽为 0. 049 6 Hz，面对

同样的性能需求，加入新型 PZT 调姿结构并构成

复合轴系统后其带宽降低至 0. 019 5 Hz；面对更

高的精度要求，当子轴系统带宽为 0. 486 5 Hz，
即约为主轴系统带宽 10 倍时，卫星残余指向的稳

定性误差在 1 mHz~1 Hz 频段内由 20 nrad/Hz1/2

降低至 10 nrad/Hz1/2。仿真结果表明，本文通过

对子轴系统中执行机构和控制器的设计，进一步

提高了高轨空间引力波探测器的指向稳定性和

指向精度，为激光链路的保持和指向提供了技术

支持。
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