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基于改进姿态控制系统模型的卫星多学科优化
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摘 � � � 要: 分析了三轴稳定卫星姿态控制分系统与其它分系统的耦合关系, 选定了姿态稳定方式和姿态控

制系统硬件,建立了更为精确的计算姿态控制分系统质量和功率的分析模型, 然后基于多学科设计优化协同

优化算法建立了总体系统、姿态控制分系统、电源分系统和结构分系统的优化模型, 最后用 C 语言对分析模

型和优化模型编程计算.结果表明, 分系统模型能与总体系统模型有效协调优化, 得到更好的总体性能指标.

关 � 键 � 词: 航空航天推进系统; 姿态控制; 卫星; 多学科优化设计; 建模

中图分类号: V448� 2� � � � � 文献标识码: A

收稿日期: 2006�10�24; 修订日期: 2007�10�14

基金项目:东方红小卫星公司委托

作者简介:王晓峰( 1983�) ,男,湖北应城人,硕士生,主要研究卫星多学科设计优化.

Multidisciplinary design optimization

based on advanced model of satellite attitude control system

WANG Xiao�feng, HUANG H ai

( Schoo l of Ast ronaut ics,

Beijing University of Aeronaut ics and A stronaut ics, Beijing 100083, China)

Abstract: The coupled relationship between the at t itude contro l system and o ther sub�
systems o f three�axis�stabilized satellite w as analyzed in this paper, and then at t itude contro l

models and subsystem hardw are were selected. M ore accurate analysis model w as established

to calculate subsy stem mass and pow er , then opt im ization models of integrated system, at t i�
tude control subsystem , pow er subsystem and st ructure subsy stem based on co llabor at ive

opt imizat ion( CO) methodolog y w ere built . F inally, the prog rams w ere compiled w ith C lan�
guage fo r the analy sis models and optim izat ion models. The results show s: subsy stem model

col laborates w ell w ith this system model to obtain better system performance.
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� � 卫星总体设计是一个多学科交叉和多学科权
衡的复杂过程, 其本质是一个多学科耦合的问题,

如何利用各学科的协同作用, 获得整体最优设计,

有效地降低研制费用,缩短设计周期,一直是设计

部门关心的主要问题 [ 1�2] .

多学科设计优化 ( M ultidisciplinary Design

Opt imizat ion, 简称 MDO)为卫星总体设计提供

了一种有效手段. MDO 是一种通过充分探索和

利用工程系统中相互作用的协同机制来设计复杂

系统和子系统的方法论,其目的是通过充分利用

各个子学科之间的相互作用所产生的协同效应,

获得系统的整体最优解, 实现并行设计
[ 2�3]

.

实现多学科设计优化, 首先要建立系统级及

分系统级数学模型, 系统级和分系统级、分系统级

之间通过参数的相互传递建立耦合关系,优化的

结果成为系统和分系统设计的主要参考指标.
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国外的多学科优化研究早期重点在计算框架

及其算法上[ 2] , 后期才开始针对具体的工程问题

展开研究,美国科罗拉多大学的E llen Riddle[ 3]在

遥感卫星各个分系统的分析模型和成本模型的基

础上,建立了卫星系统的多学科优化模型,在适当

的优化算法的支持下建立了卫星多学科分析和计

算平台,最后应用在某型号小卫星上,结果和传统

设计方案基本吻合, 为卫星多学科分析和设计提

供了一个优化设计框架.但是这些研究对姿态控

制分系统只是采用了文献[ 1]中的简单估算模型,

有些甚至并未考虑卫星姿态控制分系统.

国内陈琪锋 [ 4]建立了小卫星星座覆盖特性分

析、设计分析、成本分析与发射费用分析模型,在

此基础上,采用分布式协同优化算法进行了多学

科优化分析,获得了比传统设计方法设计结果更

好的解.但是各个分系统模型比较简单,大多采用

了文献[ 1]中的估算模型,学科间的耦合也进行了

简化,目标和约束的选取也比较粗略.

本文分析了姿态控制分系统与电源分系统、

结构分系统以及总体性能指标之间的关系,在此

基础上建立了更为精确的姿态控制系统分析模

型,同时在文献[ 1]的基础上建立系统级、电源分

系统和结构分系统的优化模型, 最后基于多学科

协同优化算法建立了分系统优化模型, 并在多学

科协同优化算法的基础上进行了计算.

1 � 基本设定

本文所建模型基于以下设定:

( 1) 卫星运行轨道为太阳同步圆轨道, 主要

任务为对地观测;

( 2) 卫星本体为长方体, 密度均匀,卫星由两

个相对独立的有效载荷舱和公用舱组成,并且公

用舱中央有圆柱形中心承力筒;

( 3) 不考虑内部干扰力矩的影响;

( 4) 控制模式只考虑在轨正常运行模式, 其

他模式暂不考虑;

( 5) 太阳帆板为双翼配置,沿俯仰轴方向有

一个自由度,安装在有效载荷舱和服务舱结合处.

考虑太阳帆板的转动(转动周期同轨道周期

一致) ,以时间为变量, 可得出卫星质心位置和卫

星沿本体坐标轴的转动惯量随时间变化的函数.

2 � 总体系统和分系统模型

结构与电源分系统和总体系统, 在文献[ 1]中

已有比较完善的分析模型,故本文只对这两个系统

在协同优化算法框架下的优化模型作简单介绍.

基于学科并行分析的思想, 协同优化算法采

用学科并行优化,学科不仅承担分析的任务,还要

进行优化.工程系统的优化设计问题分为两级:系

统级和并行的多个学科级.系统级向各学科级分

配系统级变量的目标值,各学科级在满足自身约

束的条件下,其目标函数应使学科间耦合变量与

分配的目标值的差距最小,经学科级优化后,各目

标函数再传回给系统级,构成系统级的一致性约

束以解决各学科间耦合变量的一致性. 通过系统

级优化和子系统级优化之间的多次循环迭代, 最

终得到一个学科间一致的系统最优设计方案 [ 2] .

2. 1 � 总体系统模型

系统级设计变量为: 轨道高度 h,降交点地方

时 DN T, 卫星公用舱高度 hm .

依照协同优化算法定义, 系统级约束为一致

性约束

J i < 0� 001 � ( i = 1, 2, 3) (1)

其中, J i 为三个分系统的目标函数(已做归一化

处理) ,由于计算误差,取阀值 0. 001.

针对本课题遥感卫星的特性, 本文以地面分

辨率,地面覆盖率的综合指标作为系统级目标函

数,表达式如下

maxf ( x ) = A �GSD / GSD + B � �/ � (2)

其中, A , B 为权重系数, G SD 为地面分辨率, �为

卫星观测覆盖幅宽的半中心角, G SD , � 分别为

其参考值,使目标函数各个部分归一化.

2. 2 � 结构分系统模型

选取结构分系统设计变量为: 卫星公用舱高

度 hm ,卫星承力筒直径 D .

本分系统约束条件为:卫星包络直径,卫星星

体高度(整流罩尺寸限制) ,整星轴向和侧向频率.

结构分系统的输出参数: 卫星公用舱高度,本

分系统的目标函数为

J 2 ( hm , D) = ( hm - h
*
m )

2
(3)

其中, h
*
m 为系统级传递下来的卫星公用舱高度.

2. 3 � 电源分系统模型

选取电源分系统设计变量为:轨道高度 h,单

翼太阳能电池帆板长度 L sa ,卫星公用舱高度 hm .

本分系统约束条件为:太阳能电池阵功率,单

翼太阳能帆板的长宽比.

电源分系统输出参数为: 轨道高度 h, 太阳帆

板高度L sa,太阳帆板质量m sa .目标函数定义如下

J 3( h, hm, L sa ) = ( L sa - L
*
sa )

2
+

1959
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( msa - m
*
sa )

2
+ ( h - h

*
)

2
(4)

其中, h*
, m

*
sa , L *

sa分别为系统级传递下来的轨道

高度值,太阳帆板总质量,太阳帆板长度(单翼) .

3 � 姿态控制系统模型

姿态控制分系统不同于电源和结构分系统,

目前多学科优化设计对姿态控制系统的建模比较

简略
[ 3�4]

,采用文献[ 1]的估算模型,本文从干扰力

矩模型的建立入手, 给出了相对精确的分析模型.

3. 1 � 干扰力矩模型 [ 5]

卫星在轨运行时总会受到各种干扰力矩的作

用,对这些干扰力矩的量化是卫星姿态控制系统

设计的首要依据.

( 1) 太阳光压力矩和气动力矩

设太阳射线同轨道平面的夹角为 �
[ 6]

(即太

阳光线与卫星本体坐标系 x bz b 平面的夹角) , 如

图 1所示,则太阳光线在本体坐标轴的投影为

q = [ cos �cos(  0 t) - sin �cos �sin(  0 t ) ] (5)

其中,  0 为轨道速度, t为轨道时间.

图 1� 太阳射线方向示意图

Fig. 1� Direction o f the sun radiation

卫星在对应面( y b z b , x bz b , x by b)上的投影面

积为

s = [ b
2
+ 2l saw sa | sin(  0 t) | bl +

2l saw sa | cos(  0 t) | bl ] (6)

太阳光压力为

F rb =
Fs

c
[ 1(1+ R surf ) + 2M surf / 3] � s (7)

其中, Fs 为太阳辐射通量, c为真空中的光速(均

为常值) , Rsurf为反射系数,M surf为漫反射系数(均

取典型值) .

卫星在轨运行所受气动力矩, 考虑轨道高度

上地球自转造成的大气旋转, 取大气旋转速度为

1� 5 e (  e 为地球自转角速度) , 来流方向单位矢

量在本体坐标系的分量为

v = (- 1 � 1� 5 e cos(  0 t ) /  0 � 0) (8)

气动压力为

F a =
!∀

2( R e + h)
(1- 3 e co s i) CD � s (9)

其中, i为轨道倾角, CD 为阻力系数, R e 为地球平

均半径, h 为轨道高度, !为地球常数, ∀为轨道高

度处的大气密度(采用 SA76大气模型) .

考虑太阳光压力和气动力作用的卫星三个表

面,得出面积中心(即为压力中心)位置和质心位

置偏差,即可得出各个表面产生的干扰力矩值在

本体坐标轴上的分量

Trb = [ T rx � T ry � 0]

Tab = [ T ax � T ay � 0] (10)

� � ( 2) 重力梯度力矩

重力梯度力矩在卫星本体轴的分量可简化为

(小姿态偏差)

Tg = 3 20 [ ( I z - I y ) #( I z - Ix )∃� 0] (11)

其中, %x , I y , Iz 为卫星三轴转动惯量(为轨道时间

的函数) , #, ∃为姿态角偏差.

( 3) 地磁力矩

地磁场强度表达式为

B =
!E

( Re+ h)
3 [ cos(  0 t ) sin i cos(  0 t)

cos i 2sin(  0 t) ] (12)

其中, !E 为地磁偶极矩值(常值) .

取卫星本体坐标轴等效磁矩(取决于卫星本

体剩磁)为M= [ M xb � M y b � M z b ]
T
,则地磁力矩

在本体坐标系的表达式

Tmb = M ! B = [ T mx � T my � T m z ] (13)

3. 2 � 姿态控制系统规模的确定

系统的规模即为分系统分析模型的输出: 姿

态控制分系统的质量和功率. 卫星姿态控制系统

由姿态敏感器,执行机构和控制器组成.由于选定

了姿态敏感器,故这一部分的质量和功率已经确

定.而分系统控制器则归入指令和数据处理系统.

本文选定执行机构为零动量控制方式, 由沿

三正交轴安装的动量轮和一个斜装动量轮组成,

四个动量轮基本参数相同,能满足一定的冗余要

求.选用喷气卸载动量轮,采用单组元肼推进剂.

( 1) 动量轮质量和功率的计算

空间干扰力矩分为长期项和周期项两部分,

前者将造成动量轮逐渐饱和(动量轮达到最大转

速) , 必须卸载才能重新工作, 令卸载周期为 N x ,

N y ( z 轴干扰力矩没有长期项,故不需要卸载) ,则

动量轮容量为

H rx = N x∀
T

0
T bxdt ! ( 1+ 20% )

1960
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H ry = N y∀
T

0
T bydt ! (1 + 20% ) (14)

其中 20%为余量,则选定的动量轮容量为

H = max( H x r , H yr) (15)

� � 在商业用动量轮数据库中选定所需动量轮,

由此得出动量轮的质量和功率.

( 2) 卸载装置质量和功率的计算

卸载装置由卸载发动机、推进剂及储箱组成.

卸载发动机已经选定, 而储箱质量可以由推进剂

质量估计.推进剂的质量见文献[ 1] . 由此可以得

出卸载部分的质量和功率.至此,已经可以得到姿

态控制分系统的质量和功率, 分析模型建立完毕.

3. 3 � 优化模型的建立

3. 3. 1 � 设计变量

选定分系统优化模型设计变量如下

X = { h, H , tburn , K p} (16)

其中, h 为卫星轨道高度, H 为动量轮角动量容

量, t burn为卸载发动机每次工作时间, K p 为俯仰轴

控制器位置增益.

3. 3. 2 � 目标函数

针对协同优化算法, 定义目标函数如下

J 1( h, H , t burn , K p ) = ( h - h
*
)
2
+ (P - P

*
)
2

(17)

其中, P 为姿态控制分系统功率, h
*
为每次迭代

过程从系统级分配的轨道高度值, P* 为每次迭代

过程从系统级分配的姿态控制分系统功率值.

3. 3. 3 � 约束函数

( 1) 零动量系统约束[ 7]

零动量系统,即整星的总动量为零,或者整星

动量比较小不足以形成陀螺定轴性,约束如下

g1( X ) =
H d

 0max ( I x , I y , I z )
- 10 < 0

g2 ( X ) = 1 -
H d

 0min( I x , I y , I z )
< 0 (18)

其中, H d 为需要卸载的角动量容量.

( 2) 卸载力约束

对于选定的卸载发动机, 其卸载推力大小是

有一定的限制的,约束表达式如下

g3 ( X ) =
H d

Ld ! tburn
- F

U
d < 0

g4( X ) = -
H d

L d ! tb urn
+ F

L
d < 0 (19)

其中, FU
d 和 F

L
d 分别为发动机卸载推力上下限,

Ld 为卸载推力作用力臂.

( 3) 卸载时长约束

动量轮卸载过程中, 控制系统无法正常工作,

卫星也就处于非工作状态,故需要保证卫星正常

工作的时间.约束如下

g5 ( X ) = 2 ! t burn - T ! 20% # 0 (20)

� � ( 4) 通道耦合性约束[ 8]

任何一个具有角动量的飞轮都会引起陀螺耦

合效应,对于零动量系统,主要的目标是使俯仰轴

角动量对滚动、偏航系统的影响最小,即引起的耦

合作用最小.

g6 ( X ) = H d
I y

I x I zK p
- 0� 1 < 0 (21)

� � ( 5) 控制精度约束 [ 1]

控制精度是由控制方程和系统干扰力矩决定

的,相关约束如下

g7( X ) =
T d

K p
- [∃] < 0 (22)

其中,为要求的控制精度,为干扰力矩峰值.

( 6) 控制系统带宽约束 [ 1]

高精度的控制要求宽的带宽, 但是带宽过宽

会引起控制系统在弯曲频率处发生共振,影响控

制系统的性能,相关约束如下

g8 ( X ) = K p / I y - [  n ] < 0 (23)

� � 至此,已经建立了多学科协同优化算法框架

下的姿态控制分系统优化模型.

4 � 优化结果分析

综合各个分系统优化模型和总体系统优化模

型,选用序列二次规划算法编程计算.

经过多次循环计算, 系统级和分系统级均达

到最优,同时系统及分配的指标和分系统优化值

(系统级约束)的差异达到设定的阀值, 见表 1.

表 1� 系统级约束函数

Table 1� System constraint function

指标 J 1 J 2 J 3

值 0. 000 117 1. 4 ! 10- 5 1. 2! 10- 5

系统级和分系统级优化结果基本上协调一

致,见表 2.

表 2 � 系统分配指标值同分系统优化指标值

Table 2� Index of system and subsystem index

指标 系统 电源 姿控 结构

轨道高度/ km 713. 1 712. 8 712. 0 -

姿控功率/ W 70 - 70 -

帆板质量/ kg 65. 6 64. 6 - -

帆板长度/ m 3. 49 3. 49 - -

服务舱高度/ m 1. 05 - - 1. 05

1961
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� � 而系统级目标函数在系统级优化过程中达到

最优,图 2为最后一次循环计算时系统级目标函

数迭代曲线.

图 2� 系统级目标函数优化曲线

F ig . 1 � Sy stem objectiv e function optim izat ion cur ve

对于姿态控制分系统,设计变量值如表 3.

表 3� 优化前后设计变量值对比

Table 3 � Compare of the variables between

before and af ter the optimization

变量 h/ km H / Nms tburn / s K p

初值 700 8 15 15

优化结果 712. 0 14. 97 20. 10 26. 4

姿态控制分系统约束和系统输出值如表 4.

表 4� 姿态控制系统输出值

Table 4 � The output of the attitude control subsystem

� � � 约束函数值 优化模型输出值

g1 - 6. 316 13

g2 - 35. 080 5

g3 - 0. 645 46

g4 - 0. 154 53 分系统功率 70� 1 W

g5 - 1 145. 33 分系统质量 93� 1 kg

g6 - 0. 056 32

g7 - 0. 001 74

g8 - 0. 000 17

由表 4可以看出,卸载力约束,通道耦合性约

束,控制精度约束和控制器自然频率约束为紧约

束,可以作为设计的参考.

5 � 结 � 论

本文在多学科协同优化算法的基础上建立了

卫星系统级、姿态控制系统、电源分系统和结构分

系统优化模型,同时建立了卫星姿态控制系统相

对精确的分析模型, 并编程进行了计算,得出了协

调一致的优化结果, 验证了协同优化算法的可行

性,为卫星姿态控制、电源和结构分系统的进一步

详细设计提供了设计参考指标.
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