
　
计算机测量与控制．２０１９．２７（８）　

犆狅犿狆狌狋犲狉 犕犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋 牔 犆狅狀狋狉狅犾　


测试与故障诊断· ６４　　　 ·

收稿日期：２０１９ ０５ １２；　修回日期：２０１９ ０５ ２３。

作者简介：谭志云（１９８５ ），男，湖南衡阳人，硕士研究生，工程

师，主要从事航天器系统总体设计与综合测试技术方向的研究。

文章编号：１６７１ ４５９８（２０１９）０８ ００６４ ０５　　ＤＯＩ：１０．１６５２６／ｊ．ｃｎｋｉ．１１－４７６２／ｔｐ．２０１９．０８．０１４　　中图分类号：Ｖ４４８．２５ 文献标识码：Ａ

敏捷卫星犛犌犆犕犌群姿态机动测试用例设计研究

谭志云，罗荣蒸，缪远明，张　雷
（北京空间飞行器总体设计部，北京　１０００９４）

摘要：针对ＳＧＣＭＧ群敏捷姿态机动这一新技术，研究一种ＳＧＣＭＧ群姿态机动测试用例设计方法；在分析ＳＧＣＭＧ运动特

性的基础上，建立了ＳＧＣＭＧ群卫星姿态动力学模型和ＳＧＣＭＧ群力矩输出矩阵，由此开展了ＳＧＣＭＧ群操纵律研究及奇异性分

析；结合ＳＧＣＭＧ群卫星姿态动力学模型、运动学模型和ＰＩＤ控制器设计，搭建了敏捷卫星姿态控制闭环仿真系统，采用不考虑

奇异规避的广义操纵律进行闭环仿真，通过遍历搜索的仿真运算，寻找分别经历无奇异、显奇异和隐奇异的典型目标姿态角组

合，完成了敏捷卫星ＳＧＣＭＧ群奇异规避算法的测试用例设计与验证，实现了对ＳＧＣＭＧ群敏捷机动能力与系统指标的全面考

核，极大提高了测试用例覆盖的全面性和有效性，具有现实的工程意义。

关键词：敏捷卫星；控制力矩陀螺 （ＣＭＧ）；姿态机动；测试用例
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０　引言

姿态机动能力是三轴稳定对地观测类卫星的一项重要

指标，为满足卫星多种敏捷成像模式任务需要，新一代遥

感卫星平台已逐渐采用单框架控制力矩陀螺 （ｓｉｎｇｌｅｇｉｍｂａｌ

ｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｇｙｒｏ，简称ＳＧＣＭＧ）作为执行机构进行姿

态机动。ＳＧＣＭＧ是一种有效的动量交换装置，由低速框架

和高速转子组成，高速转子转速恒定，通过调整低速框架

的位置改变转子角动量方向，依靠转子角动量的进动提供

控制力矩。与同等重量的飞轮相比，它提供更大的控制力

矩，实现更精细化的控制力矩输出。目前，已有遥感卫星

采用４～６个ＳＧＣＭＧ群按金字塔或五棱锥构形组成卫星姿

态控制执行机构，能够实现卫星高稳快速机动，卫星姿态

机动的快速性、稳定性指标大幅提高。

然而，采用ＳＧＣＭＧ群控制存在奇异问题，即在某些

框架角配置下，所有ＳＧＣＭＧ能提供的控制力矩均正交于

期望的控制力矩，该状态下各ＳＧＣＭＧ的角动量在期望力

矩方向的投影已到达极值，将不能再通过改变角动量方向

来产生该方向力矩，无法满足卫星姿态机动指标要求［１］。

针对该问题，星上姿态控制算法进行了奇异规避算法设

计［２４］，而当前ＳＧＣＭＧ群敏捷机动测试用例的设计并未针

对性考虑奇异规避功能测试，在整星综合测试阶段无法验

证奇异规避算法的合理性与有效性［５６］。因此，如何设计包

含奇异规避的ＳＧＣＭＧ群敏捷机动测试用例，提高测试用

例的效率和覆盖性，是测试人员面临的一项紧迫而重要的

任务。

本文针对采用ＳＧＣＭＧ群进行姿态机动这一新技术，

推导ＳＧＣＭＧ群卫星姿态动力学模型，开展ＳＧＣＭＧ群操

纵律研究，搭建ＳＧＣＭＧ群卫星敏捷机动闭环仿真系统，

根据ＳＧＣＭＧ群安装构型分析ＳＧＣＭＧ群奇异性，研究一

种ＳＧＣＭＧ群敏捷机动测试用例设计方法，在整星测试阶

段验证奇异规避算法设计是否合理和有效，提高测试用例

覆盖充分性和有效性，对ＳＧＣＭＧ群敏捷机动能力与指标
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进行全面考核。

１　犛犌犆犕犌群卫星姿态动力学

１１　犛犌犆犕犌动力学

为描述ＳＧＣＭＧ运动，定义如下坐标系
［４］：

图１　ＳＧＣＭＧ坐标系

１）固联坐标系犳。如图１所示，坐标系原点在ＳＧＣ

ＭＧ转子质心，狓轴沿框架转轴方向，其单位矢量犵称为框

架轴；狔轴为转子自转角速度方向，其单位矢量狊称为自旋

轴；狕轴与狓、狔轴构成右手正交坐标系，其单位矢量狋称为

力矩轴。固联坐标系在ＳＧＣＭＧ工作过程中随框架转动。

２）安装坐标系犿。在指定某一初始位置时，安装坐标

系犿与固联坐标系犳 重合，该坐标系相对于卫星本体坐标

系犫不动，不随框架转动。

一般地，敏捷卫星平台ＳＧＣＭＧ群各转子稳态转速大

小Ω犻均相等且恒定，转子相对其质心的转动惯量矩阵犑犻也

均相等且恒定，相比转子而言，低速框架转动惯量可忽略，

即有：

Ω犻 ＝Ω，Ω＝０，犑犻＝犑，犑＝０３×３ （１）

　　记第犻个ＳＧＣＭＧ的框架转角 （即固联坐标系犳犻相对于

安装坐标系犿犻绕框架轴的转角）为δ犻，框架转速为ω犵犻＝δ犻

，星体转速为ω。ＳＧＣＭＧ转子高速启动稳定时，转子转速

远大于框架转速及星体转速，即Ωδ犻，Ωω，因此，转

子相对其质心的角动量可简化为：

犺犻＝犑犻·（Ω犻＋ω犵犻＋ω）≈犑犻·Ω犻 ＝犺狊犻 （２）

结合以上坐标系的定义，ＳＧＣＭＧ对星体的总作用力矩犜犻

可推导为：

－犜犻＝
犱犺犻
犱狋
＝
犱犫
犱狋
犺犻＋ω×犺犻＝

犱犿
犱狋
犺犻＋ω×犺犻＝

犺
犱犿
犱狋
狊犻＋ω×犺狊犻＝犺珔δ犻狋犻＋ω×犺狊犻 （３）

１２　犛犌犆犕犌群卫星姿态动力学

为实现卫星三轴姿态高精、高稳控制，同时考虑在轨

可靠性需求，常使用４～６个ＳＧＣＭＧ构成ＳＧＣＭＧ群作为

卫星姿态控制的执行机构，ＳＧＣＭＧ群的常见构形有金字塔

型和五棱锥型。其中，犵犻的配置体现ＳＧＣＭＧ在星体上的安

装方式，称为ＳＧＣＭＧ群的安装矩阵，狋犻、狊犻 随框架转动而

变化。

ＳＧＣＭＧ群在卫星平台安装构形设计时，需保证ＳＧＣ

ＭＧ群质心与卫星平台质心重合，该质心同时为整星多刚体

系统的复合质心；记卫星平台相对于质心的转动惯量为犐，

且忽略质心位置及转动惯量的变化，即在卫星本体坐标系犫

下，珔犐＝０。结合式 （２），得整星相对于质心的角动量为：

犎 ＝犐·ω＋∑
狀

犻＝１

犑犻·（Ω犻＋ω犵犻＋ω）＝犐·ω＋∑
狀

犻＝１

犺犻 （４）

　　记作用在卫星质心上的环境力矩为犜犱 ，则由刚体转动

的欧拉方程及转动惯量不变的假设，可得ＳＧＣＭＧ群卫星

姿态动力学方程为：

犜犱 ＝
犱犎
犱狋
＝犎＋ω×犎 ＝

犐·ω＋∑
狀

犻＝１

犺犻＋ω× 犐·ω＋∑
狀

犻＝１

犺（ ）犻 （５）

　　结合式 （３），定义ＳＧＣＭＧ群所提供的控制力矩为：

－犜犺∑
狀

犻＝１

δ犻狋犻＝∑
狀

犻＝１

犺犻 （６）

　　将式 （６）代入式 （５）可得：

犜＋犜犱 ＝犐·ω＋ω× 犐·ω＋∑
狀

犻＝１

犺（ ）犻 （７）

　　在卫星本体坐标系犫下，由式 （６）可得ＳＧＣＭＧ群提

供的控制力矩分量形式为：

－犜＝犺［狋１　狋２　…　狋狀］

δ１

δ１



δ

熿

燀

燄

燅狀

＝犺犆（δ）δ （８）

　　式中犆（δ）［狋１　狋２　…　狋狀］，并称为ＳＧＣＭＧ群的力

矩输出矩阵，其元素狋犼称为第犼个ＳＧＣＭＧ输出力矩方向的

单位矢量在卫星本体坐标系犫下的坐标列阵。式 （８）即为

简化后的ＳＧＣＭＧ群控制力矩输出方程，简记为：

犜＝－犺犆（δ）珔δ， 犆＝犆（δ）∈犚
３×狀 （９）

２　犛犌犆犕犌群操纵律及奇异性

２１　犛犌犆犕犌群操纵律

卫星在轨飞行中，由姿态敏感器测量卫星相对其他天

体的姿态，星载计算机获取当前姿态信息并计算姿态误差，

根据姿态控制律计算并输出给执行机构指令力矩，以改变

卫星姿态逐渐向目标姿态靠拢。记通过姿态控制律计算得

到的指令力矩为犜犮，ＳＧＣＭＧ的操纵问题可表述为根据指

令力矩犜犮求取框架指令转速δ，前提是满足以下力矩输出

约束条件：

犺犆（δ）δ＋犜犮 ＝０ （１０）

　　求解δ＝犉（犜犮，δ）的过程，称为ＳＧＣＭＧ群的操纵律。

由于ＳＧＣＭＧ群的冗余设计，使得该方程组的解有无穷多

个。当以控制量消耗最小，即以框架转速最小为指标时，

可得到具有 Ｍｏｏｒｅ－Ｐｅｎｒｏｓｅ广义逆形式的极小范数解，该

操纵律称为 Ｍｏｏｒｅ－Ｐｅｎｒｏｓｅ广义逆操纵律
［４］：
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δ＝－
１

犺
犆犜（犆犆犜）－１犜犮 （１１）

　　因此，Ｍｏｏｒｅ－Ｐｅｎｒｏｓｅ广义逆操纵律可以根据给定期

望力矩得到控制量消耗最小对应的唯一解。由于上式需要

保证矩阵犆犆犜 可逆，而当系统到达或邻近某一状态时，犆犆犜

伪逆对应为无解或得到的指令角速度极大，远远超出ＳＧＣ

ＭＧ群的力矩输出能力，无法再通过改变角动量方向来产生

该方向力矩，该力矩方向称为ＳＧＣＭＧ群的奇异力矩方向。

２２　奇异性测度函数

操纵律设计时往往需要根据ＳＧＣＭＧ 系统的当前奇异

状况进行控制决策，即需要一种度量来衡量不同框架角组

合所对应的系统奇异程度，现有的方法包括最小奇异值度

量、条件数度量或其它构型矩阵组成的函数度量，其中最

常用的为：

犱＝ｄｅｔ（犆犆
犜） （１２）

　　能否通过零运动逃离是区分显奇异与隐奇异的标志，

显奇异不可通过零运动逃离。而零运动是否存在可通过以

下公式进行判别［７］：

犕 ＝犖
犜
ｄｉａｇ（犲１　犲２　…　犲狀）犖

犲犻＝狌·狊犻＝狌
犜狊犻

犖 ＝狀狌犾犾（犆）

狌＝狀狌犾犾（犆
犜）

犆（δ） ［狋１　狋２　…　狋狀］ （１３）

式中：犆为ＳＧＣＭＧ群的力矩输出矩阵，狊犻为第犻个ＳＧＣＭＧ

的角动量方向单位矢量。实际仿真时，首先通过奇异测度

函数判断是否为奇异点；当为奇异点时，通过判断犕 矩阵

正定与否可进一步确定奇异类型。若犕 为正定或负定，则

零运动不存在，对应于显奇异；若犕 不正定，则零运动存

在，对应于隐奇异。可通过求犕 的特征值判别犕 是否正定

或负定，若特征值全大于零，则正定；若特征值全小于零，

则负定。

３　犛犌犆犕犌群卫星敏捷机动闭环测试用例设计

ＳＧＣＭＧ群卫星敏捷机动闭环测试用例设计总体思路通

过建立ＳＧＣＭＧ群卫星姿态动力学、运动学模型和ＰＩＤ控

制器设计，搭建敏捷卫星姿态控制系统Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真框图，

采用不考虑奇异规避的广义逆操纵律进行闭环仿真，寻找

经历奇异点的姿态机动目标角，分别选择历经显奇异和隐

奇异对应的典型姿态机动目标角作为ＳＧＣＭＧ群姿态机动

测试用例。卫星在地面电性能测试中采用该测试用例进行

姿态机动测试，若ＳＧＣＭＧ群能逃避奇异点，且卫星姿态

稳定度和姿态机动时间均能达到指标要求，则证明控制器

中的奇异规避算法合理有效。

３１　卫星姿态运动学方程

卫星运动学方程可采用四元数描述为［８］：

狇＝
１

２
犌（ω）狇 （１４）

其中：

犌（ω）＝

０ ω狕 －ω狔 ω狓

－ω狕 ０ ω狓 －ω狔

ω狔 －ω狓 ０ ω狕

－ω狓 －ω狔 －ω狕

熿

燀

燄

燅０

（１５）

　　在进行控制系统方案设计与理论分析时，上述四元数

表示的运动学方程通常写成如下矩阵形式：

狇＝
１

２
Ε（狇）ω （１６）

式中，矩阵Ε（狇）定义为：

Ε（狇）＝

狇４ －狇３ 狇２

狇３ 狇４ －狇１

－狇２ 狇１ 狇４

－狇１ －狇２ －狇

熿

燀

燄

燅３

　狇＝

狇１

狇２

狇３

狇

熿

燀

燄

燅４

（１７）

３２　控制器设计

设卫星当前的姿态四元数为：

犙＝ 狇１　狇２　狇３　狇［ ］４
犜 （１８）

　　卫星姿态的目标四元数为：

犙（狋）＝ 狇１（狋）　狇２（狋）　狇３（狋）　狇４（狋［ ］）
犜 （１９）

　　则误差四元数为：

犙（犲）＝ 狇１（犲）　狇２（犲）　狇３（犲）　狇４（犲［ ］）
犜 （２０）

犙（犲）＝

狇４（狋） 狇３（狋） －狇２（狋） －狇１（狋）

－狇３（狋） 狇４（狋） 狇１（狋） －狇２（狋）

狇２（狋） －狇１（狋） 狇４（狋） －狇３（狋）

狇１（狋） 狇２（狋） 狇３（狋） 狇４（狋

熿

燀

燄

燅）

狇１

狇２

狇３

狇

熿

燀

燄

燅４

＝

犕犜（狇（狋））犙 （２１）

　　考虑卫星姿态动力学方程及三轴稳定零动量卫星的特

点，设计ＰＤ控制器即可使满足卫星的姿态稳定控制要求，

得指令控制力矩为：

狌＝－犓狆犙犲－犇ω犲 （２２）

式中，犓狆 是比例系数，犇为微分系数。

３３　敏捷机动闭环仿真

３．３．１　仿真原理

以ＳＧＣＭＧ群为执行机构的敏捷卫星姿态控制系统闭

环控制过程原理如图２所示，设该卫星采用４个ＳＧＣＭＧ进

行姿态机动，搭建Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真框图如图３所示，其中没

有考虑姿态测量与确定及ＳＧＣＭＧ框架伺服系统模型，卫

星姿态动力学模型、运动学模型和姿态控制器设计见上述

章节。

图２　敏捷卫星姿态控制系统原理图

３．３．２　仿真结果

设仿真参数如下：
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犑＝

６０ ０ ０

０ ６０ ０
熿

燀

燄

燅０ ０ ６０

犽犵犿
２；

　　犺＝１；初始姿态角为 （０°，０°，０°），即初始四元数 （０，

０，０，１）；控制力矩输出力矩限制狘犜狓狘≤１；初始姿态角

速度 （０°／ｓ，０°／ｓ，０°／ｓ）；目标姿态角速度 （０°／ｓ，０°／ｓ，０°／

ｓ）；目标姿态角１ （５°，２°，０°），无奇异；目标姿态角２：

（５°，５°，０°），陷入隐奇异；目标姿态角３： （２０°，０°，０°），

陷入显奇异。

以上三种目标姿态的姿态机动过程仿真结果如表１

所示。

３４　基于机动指标的奇异规避算法闭环测试用例设计

通过ＳＧＣＭＧ群卫星姿态机动闭环系统，采用不考虑

奇异规避的广义逆操纵律进行闭环仿真，寻找经历显奇异

和隐奇异的姿态机动目标角。若在实际型号姿态机动测试

中，ＳＧＣＭＧ群能规避奇异点，且卫星姿态机动时间和稳定

度均达到指标要求，则证明星上奇异规避算法的正确性和

有效性。该类测试用例适用于整星级测试，归纳其设计步

骤要点如下。

１）输入条件。设计ＳＧＣＭＧ奇异规避算法测试用例需

以下输入条件：

（１）卫星姿态控制算法；

表１　姿态机动过程闭环仿真结果

序号 无奇异仿真 隐奇异仿真 显奇异仿真

１．

２．

３．

４．
在姿态机动过程中，ＳＧＣＭＧ群未经历奇

异点。

在姿态机动过程中，ＳＧＣＭＧ群经历隐奇

异点，经过短暂的零运动后，逃离出隐奇

异点，完成机动过程。但逃离隐奇异点需

要更多机动时间，且易造成姿态不稳，所

以应避免隐奇异点。

在姿态机动过程中，ＳＧＣＭＧ群陷入显奇

异点，无法逃离以完成机动过程。
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图３　敏捷卫星姿态控制系统仿真框图

（２）ＳＧＣＭＧ群安装矩阵；

（３）卫星转动惯量矩阵。

２）姿态机动指标要求。例如：具有在沿卫星＋Ｚ轴半

锥角０～±４５°四棱锥范围内进行滚动＋俯仰的姿态机动能

力，在沿卫星＋Ｚ轴半锥角０～±４５°圆锥范围内的任意位置

完成最大３５°姿态机动且稳定时间优于１２０ｓ。

３）添加地面设备参数。卫星测试过程中，在地面动力

学设备中添加奇异度量值参数ｄ及奇异类型判别参数 Ｍ，

以实时监测卫星姿态机动过程中ＳＧＣＭＧ群的奇异特性变

化趋势，判断奇异规避过程。

犱＝ｄｅｔ（犆犆
犜），犕 ＝犖

犜
ｄｉａｇ（犲１　犲２　…　犲狀）犖

　　４）测试用例设计。根据姿态机动指标要求，沿卫星＋

Ｚ轴半锥角０～±４５°四棱锥范围内进行滚动＋俯仰联合姿态

机动，通过遍历搜索的仿真运算，寻找存在奇异点的机动

目标角组合。

（１）若在机动指标范围内，不存在经历奇异点的现象，

则证明框架角组合奇异特性良好，满足指标范围内机动

要求。

（２）若存在经历奇异点的现象，选择经历典型奇异点

的目标角组合作为测试用例。例如选择无奇异、显奇异和

隐奇异的三类目标角，如前所述，可选取其中三个典型测

试用例为：

① 无奇异用例：（０°，０°，０°）→ （５°，２°，０°）；

② 显奇异用例：（０°，０°，０°）→ （２０°，０°，０°），采用

广义逆操纵律，陷入显奇异，验证星上规避算法规避显奇

异点的能力；

③ 隐奇异用例： （０°，０°，０°）→ （５°，

５°，０°），采用广义逆操纵律，陷入隐奇异，

验证星上规避算法规避隐奇异点的能力。

４　结束语

本文以ＳＧＣＭＧ群卫星姿态机测试验证

需求为背景，对ＳＧＣＭＧ群卫星姿态动力学

进行了研究，针对ＳＧＣＭＧ群在姿态机动过

程中的操纵奇异问题，展开了ＳＧＣＭＧ群操

纵律及其奇异特性分析，对ＳＧＣＭＧ群卫星

姿态机动闭环仿真和ＳＧＣＭＧ群奇异算法测

试用例设计方法进行了深入研究。所得到的

结论可以为后续的姿态机动测试用例设计工

作提供了理论指导，具有现实的工程意义。

后续将从以下几方面开展研究工作：１）奇异

点细致分类测度函数研究。通过数学分析，

定义通用的函数，区分显奇异点、隐奇异点

和外奇异点；２）奇异规避控制律设计与仿

真；３）部分ＳＧＣＭＧ失效情况下的奇异特性

分析与控制系统仿真；４）ＳＧＣＭＧ电机模型

的卫星姿态控制闭环仿真。
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