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摘要：为更好的满足无扰载荷（Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ－ｆｒｅｅ ｐａｙｌｏａｄ，ＤＦＰ）航天器在未来太空探索的应用，本文针对支持模块（ ｓｕｐｐｏｒｔ
ｍｏｄｕｌｅ，ＳＭ）太阳帆板的扰动会造成 ＳＭ 的姿态失控的问题，考虑了 ＳＭ 太阳帆板扰动的影响，建立了 ＳＭ 的刚柔耦合动力学

方程和有效载荷模块（ｐａｙｌｏａｄ ｍｏｄｕｌｅ，ＰＭ）的刚体姿态动力学方程。 在此基础上分别建立 ＰＭ 姿态 ＰＤ 控制律，ＳＭ 姿态 ＰＤ
鲁棒控制律、ＰＭ 和 ＳＭ 相对位置 ＰＤ 控制律，考虑执行器和传感器以及太空环境的影响对 ＰＭ 和 ＳＭ 模块进行仿真分析，结
果表明了太阳能帆板的振动对 ＳＭ 姿态控制产生较大影响，采用 ＰＤ 鲁棒控制律很好的提升了 ＳＭ 姿态控制的稳定性其指

向精度高出三个数量级。
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１　 引言

目前随着人类对于太空探索的不断深入，航天器有效载

荷的指向精度和指向稳定度的要求越来越高，传统的振动隔

离技术已经无法满足超高指向精度的要求。 在 ２００３ 年美国

的洛克希德马丁公司首次提出了无扰载荷平台的概念，将航

天器分为有效载荷模块（ ｐａｙｌｏａｄ ｍｏｄｕｌｅ，ＰＭ） 和支持模块

（ｓｕｐｐｏｒｔ ｍｏｄｕｌｅ，ＳＭ）两部分，ＰＭ 一般是具有超高指向精度

的大型太空望远镜或者激光通信模块，ＳＭ 一般含有保证有

效载荷正常运行的能源模块，姿态调节模块，热控系统等。
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相比于现阶段刚体直接连接的隔振方案，ＤＦＰ 航天器通过非

接触式作动器和非接触式传感器实现有效载荷和支持模块

的超静隔离，理论上可以达到振动的全频段隔离［１－３］ 。 航天

八院发射的羲和号太阳探测卫星，采用了 ＤＦＰ 结构的双超

平台，可以实现载荷模块和支持模块的超静隔离和主从协同

控制［４］ 。
ＤＦＰ 平台结构简单，放宽了对于反应飞轮组件的隔振要

求，极大的降低了发射成本，简化了卫星结构。 孔宪仁等［５］

建立了考虑音圈电机反电动势的 ＤＦＰ 平台动力学建模，并
利用 ＰＩＤ 控制进行了姿态指向仿真。 唐永兴等［６］ 利用螺旋

理论建立了 ＤＦＰ 航天器的相对动力学建模，利用对偶四元

数建立的模型进行姿轨耦合控制，仿真结果验证了 ＤＦＰ 航

天器的隔振优势和姿态机动性能。
虽然 ＤＦＰ 航天器可以很好的隔绝振动，但是支持模块

始终需要跟随有效载荷模块进行姿态调整，由于支持模块存

在柔性太阳能帆板，在位姿调整过程中会引起帆板振动，造
成姿态运动和帆板振动之间的耦合［７］ ，支持模块按照传统的

刚体卫星建模方法会出现未建模特征，尽管传统的 ＰＤ 控制

结构简单，设计方便，但是其收敛速度慢，在姿态角速度急速

变化时会引起帆板的剧烈振荡，进而影响支持模块的姿态稳

定性，极易与有效载荷发生碰撞，综合来看，在考虑了太阳帆

板柔性之后，传统的 ＰＤ 控制律已经不在合适，需要在保证系

统稳定的前提下设计出鲁棒控制器。 目前国内外对于 ＤＦＰ
平台的研究大多是考虑 ＰＭ 和 ＳＭ 均为刚体的情况，未考虑

太阳帆板带来的柔性影响，这与 ＤＦＰ 在太空运行的实际情

况有较大差距。
基于上述分析，本文针对 ＤＦＰ 航天器 ＳＭ 的挠性附件不

易控制的问题，建立了 ＳＭ 的刚柔耦合动力学模型和 ＰＭ 刚

体动力学模型，对 ＰＭ 姿态采用传统的 ＰＤ 控制方式，对 ＳＭ
姿态采用 ＰＤ 鲁棒控制方式来提高在帆板振动影响下 ＳＭ 的

姿态控制精度和系统的鲁棒性，最后根据 ＤＦＰ 航天器在太

空中运行的实际情况进行数值仿真，仿真结果表明 ＤＦＰ 航

天器非接触式结构可以保证有效载荷姿态的高稳定性，太阳

能帆板对于支持模块的主从协同姿态调整具有较大影响，采
用 ＰＤ 鲁棒控制方法可以有效降低太阳帆板扰动对 ＳＭ 姿态

控制的影响，提升系统鲁棒性。

２　 ＤＦＰ 航天器动力学建模

ＤＦＰ 航天器由有效载荷模块和支持模块和中间连接的

ＤＦＰ 接口组成，通过非接触式作动器和非接触式传感器将两

者连接起来，其中连接两者之间的柔性线缆和音圈电机引起

的反电动势会造成两者产生相应的耦合作用。 ＳＭ 两侧有柔

性太阳帆板组件，ＤＦＰ 航天器的结构如图 １ 所示。
２．１　 ＰＭ 模块姿态动力学

ＰＭ 的姿态动力学和传统的刚体航天器的姿轨动力学一

图 １　 ＤＦＰ 航天器结构图

致，ＰＭ 姿态动力学方程为

Ｉｐ ω̇ｐ ＝ － ωｐ × Ｉｐωｐ ＋ Ｔｐ （１）
　 　 Ｉｐ 为 ＰＭ 的转动惯量矩阵；ωｐ 为 ＰＭ 转动角速度在体坐

标系下的表示；Ｔｐ 为 ＰＭ 所受力矩。 设 ＰＭ 坐标系与惯量主

轴坐标系重合，基于欧拉轴 ／角表示的姿态动力学模型为
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其中 ｅＰ 表示 ＰＭ 欧拉旋转轴 φＰ 表示 ＰＭ 欧拉旋转角 ｅ×Ｐ 表

示 ｅＰ 的反对称阵，在 φＰ ＝ ０ 时会出现奇异性，引入姿态四元

数的定义如下
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　 　 ｑ０Ｐ表示欧拉旋转角，ｑＴｖＰ表示欧拉旋转轴方向，基于姿态

四元数姿态运动学模型可表示为

ｑ̇ＯＰ ＝ － １
２
ｑＴｖＰωＰ
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２．２　 ＳＭ 模块姿态动力学

ＳＭ 两侧带有挠性的太阳能帆板，在姿态调整过程中会

产生振动，对姿态产生耦合影响。 支持模块含活动部件和挠

性附件其动力学方程为

ＩＳ ω̇Ｓ ＋ ωＳ × （ ＩＳωＳ） ＋ Ｃａｆ１ η̈ｆ１ ＝ ＴＳ （５）

ｑ̈ｆ１ ＋ ２ξｆΛｆ ｑ̇ｆ１ ＋ （Λｆ） ２ ｑ̇ｆ１ ＋ （Ｃａｆ１） Ｔ ω̇ｓ ＝ ０ （６）
ＴＳ ＝ ＴＳＣ － （ＴＡｉ ＋ ΔＴＡｉ） ＋ Ｔｄ２ ＋ Ｔｄ３ （７）

　 　 ＩＳ 为服务舱惯量矩阵；ωＳ 支持模块在体坐标系下角速

度；Ｃａｆ１分别为 Ｙ 向太阳帆板振动对卫星中心体转动的耦合

系数阵；ｑ̇ｆ１分别为 Ｙ 向太阳帆板模态坐标；ＴＳＣ为飞轮和 ＤＦＰ
接口的综合控制力矩；Ｔｄ２为飞轮动不平衡与挠性部件干扰

力矩；Ｔｄ３为外干扰力矩；Λｆ 为太阳帆板模态频率对角阵；ξｆ
为太阳帆板模态阻尼系数。

考虑到 ＤＦＰ 航天器在运行过程中，支持模块始终跟随
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有效载荷模块的姿态得出 ＳＭ 相对于 ＰＭ 的姿态角速度为

ωＳＰ ＝ ωｓ － Ｓ
ＲＲωＰ （８）

其中Ｓ
ＲＲ 为 ＰＭ 体坐标系向 ＳＭ 体坐标系的转换矩阵，由 ＳＭ

相对于 ＰＭ 的姿态决定。 对式（７）求导的相对角加速度为

ω̇ＳＰ ＝ ω̇ｓ － Ｓ
ＲＲ
·
ωＰ － Ｓ

ＲＲ ω̇Ｐ （９）
其中Ｓ

ＲＲ＝ －ω×Ｓ
ＲＲ 则可得

ω̇ＳＰ ＝ ω̇ｓ ＋ （ω × Ｓ
ＲＲ）ωＰ － Ｓ

ＲＲ ω̇Ｐ （１０）
　 　 代入解得 ＳＭ 相对于 ＰＭ 的相对动力学模型为

ω̇ＳＰ ＝ Ｉ －１Ｓ

ＴＳ － Ｃａｆ１ η̈ｆ１

－ （ωＳＰ × Ｓ
ＰＲωＰ）

× ＩＳ（ωＳＰ ＋ Ｓ
ＰＲωＰ）
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＋ （ωＳＰ × Ｓ
ＰＲ）ωＰ － Ｓ

ＰＲ［ Ｉ
－１
Ｓ （ＴＰ － ωＰ × ＩＰωＰ）］ （１１）

２．３　 ＰＭ 和 ＳＭ 相对位置动力学建模

由于两模块之间协同姿态控制，非接触式作动器安装在

两模块表面，在绕各自质心旋转的过程中可能会发生碰撞，
因此建立相对位置动力学模型避免发生碰撞，设两舱之间的

相对距离为ρ̈ＳＰ，假设卫星在较高轨道运行，不考虑重力梯度

对于卫星动力学的影响，支持模块和有效载荷的相对位置动

力学模型为：
ρ̈ＳＰ ＝ ａＰＶ ＋ ａＰｄ － ａＳＶ － ａＳｄ －

２ω０ × ρ̇ － ω̇０ × ρ － ω０ × （ω０ × ρ） （１２）
其中 ω０ 为轨道角速度其在惯性坐标系下的表示为 ω０ ＝ ［０，
０，ω０］ Ｔ。
２．４　 ＤＦＰ 航天器所受扰动分析

ＤＦＰ 航天器在轨运行过程中会受到各种扰动的力矩作

用，从一般情况来看一般以气动力矩、重力梯度力矩、太阳辐

射力矩以及空间中产生的各种碰撞力矩为主。 假设 ＤＦＰ 航

天器在高轨道运行其气动力矩可忽略。 所受到主要为重力

梯度力矩和磁干扰力矩，有效载荷模块和支持模块所受扰动

力矩的综合表达为

Ｍｄｘ ＝ １０ －５（３ｃｏｓ ω０ ｔ ＋ １）

Ｍｄｙ ＝ １０ －５（１􀆰 ５ｃｏｓ ω０ ｔ ＋ ３ｃｏｓ ω０ ｔ）

Ｍｄｚ ＝ １０ －５（３ｓｉｎ ω０ ｔ ＋ １）

ì

î

í

ïï

ïï

（１３）

　 　 ＳＭ 在运行过程中不仅仅受到环境力矩的影响，还会受

到飞轮组件等高频振动的影响，设 ＳＭ 在 ３ 个方向上的飞轮

正交安装，参数重合。 则飞轮轴线和三个方向上的坐标轴重

合。 简化三个方向的飞轮振动的可以表示为

Ｔｄｘ ＝ ∑
Ｋ

ｋ ＝ １
Ｃｋ［ω２

ｚ ｃｏｓ（ｈｋωｚ ｔ） ＋ ω２
ｙｃｏｓ（ｈｋωｘ ｔ）］

Ｔｄｙ ＝ ∑
Ｋ

ｋ ＝ １
Ｃｋ［ω２

ｘｃｏｓ（ｈｋωｘ ｔ） ＋ ω２
ｚ ｃｏｓ（ｈｋωｚ ｔ）］

Ｔｄｚ ＝ ∑
Ｋ

ｋ ＝ １
Ｃｋ［ω２

ｙｃｏｓ（ｈｋωｙ ｔ） ＋ ω２
ｘｃｏｓ（ｈｋωｘ ｔ）］

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１４）

　 　 ｈｋ 为第 ｋ 个谐波频率与飞轮转速之比；Ｋ 为谐波数；ωｘ，

ωｙ，ωｚ 为三个方向上飞轮转速；Ｃｋ 为动静不平衡系数；Ｔｄｘ，
Ｔｄｙ和 Ｔｄｚ分别为 ３ 个方向上飞轮引起的干扰力矩。 其具体参

数见表 １。
表 １　 干扰力矩数学模型参数

倍数 ｈｋ 动静不平衡系数Ｃｋ ／ （ ×１０－７·Ｎ·ｍ·ｓ２·ｒａｄ－２）

１ ２􀆰 ２０７２

２ ０􀆰 ５５５３

３ ０􀆰 ２２０７

４ ０􀆰 ２２１６

４􀆰 ４２ ０􀆰 ４４２３

３　 控制系统设计

ＤＦＰ 系统采用三环控制方式其结构如图所示包括三个

回路：ＰＭ 姿态控制回路、ＳＭ 和 ＰＭ 相对位置控制控制回路，
ＳＭ 和 ＰＭ 相对姿态控制回路。 其中保证 ＳＭ 的姿态始终跟

随 ＰＭ 姿态，ＰＭ 的姿态控制和 ＳＭ 的相对姿态控制实现单向

耦合，保证有效载荷的指向精度，其控制回路如图 ２ 所示。

图 ２　 ＤＦＰ 结构航天器控制结构

３．１　 ＰＭ 姿态控制律

ＰＭ 和一般的单刚体卫星控制方法类似，将 ＰＭ 模块简

化成单刚体卫星姿态控制，采用 ＰＤ 控制方式其控制律如下

ｕＰＡ ＝ ＫＰＰ（ｑ０ － ｑｐ） ＋ ＫＰＤ ｑ̇０ － ｑ̇ｐ( ) （１５）
其中 ｕＰＡ为有效载荷姿态控制律输入；ＫＰＤ和 ＫＰＰ为控制器的

比例微分系数矩阵；ｑ̇０ 和 ｑ０ 为期望四元数和期望四元数导

数；ｑ̇ｐ 和 ｑｐ 为有效载荷实际姿态四元数和实际姿态四元数

导数。
３．２　 ＳＭ 相对姿态控制律

由于 ＳＭ 上挠性附件的振动与 ＳＭ 的姿态机动相互影

响。 采用传统的 ＰＤ 控制方式可能会造成支持模块的控制系

统失稳，因此为保证整体系统稳定性采用 ＰＤ 鲁棒控制策略

对其进行姿态控制，控制律为

ｕＳＡ ＝ ａ － Ｆｐ － Ｉｓ∗ｋｓ∗ ｑ̇ｖｐ － ｑ̇ｖｓ( )

－ ｈ∗（δ ＋ β∗ｓｉｇｎ（δ）） （１６）
其中 ｕＳＡ为支持模块相对姿态控制律输入；δ ＝ ｋｓ（ ｑｖｐ －ｑｖｓ） ＋

ωＳＰ，Ｆｐ ＝γδ̇ａ＝ωＳＰ×ＩＳωＳＰｋｓ，γ、ｈ 和 β 为控制器的系数矩阵；ｑｖｐ
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和 ｑｖｓ为 ＳＭ 实际姿态角和实际姿态角速度。 鲁棒控制项 ｈ∗
（δ＋β∗ｓｉｇｎ（δ））。
３．３　 ＳＭ 和 ＰＭ 相对位置控制律

ｕｓｄ ＝ ＫＳＸＤ ρ̇ＳＰ ＋ ＫＳＸＰρＳＰ （１７）
其中 ｕｓｄ为 ＳＭ 相对位置控制律输入；ＫＳＸＤ和 ＫＳＸＰ为控制器的

比例微分系数矩阵；ρ̇ＳＰ和 ρＳＰ分别为大地坐标系下相对位置

速度和矢量。

４　 数值仿真验证及结果分析

设置仿真参数初始姿态 ｑＰ ＝ ［１０００］ Ｔ，ｑＳ ＝ ［１０００］ Ｔ，ρＳＰ０
＝［０􀆰 ０２，０􀆰 ２．－０􀆰 ６］ｍｍ，相对于太阳能帆板来说，影响较小的

因素在仿真中忽略，仿真时间 １０００ｓ，ＤＦＰ 航天器结构参数见

表 ２。
表 ２　 ＤＦＰ 航天器结构参数

参数名称 参数值

ＳＭ 整体质量 ｍＳ ３５ｋｇ

ＳＭ 整体转动惯量 ＩＳ ｄｉａｇ［１５，１５，１５］ ｋｇ．ｍ２

ＰＭ 质量 ｍＰ ９５ｋｇ

ＰＭ 整体转动惯量 ＩＰ ｄｉａｇ［３４，３５，３６］ ｋｇ．ｍ２

接口最大输出力 Ｆｍａｘ １０Ｎ

接口最大输出力矩 Ｍｍａｘ ２Ｎ·ｍ

　 　 根据文献［８］取 ＳＭ 太阳能帆板的前六阶模态频率为

Λ＝ｄｉａｇ｛０􀆰 ２８，２􀆰 ０６，２􀆰 ３９，２􀆰 ７６，６􀆰 ０８，７􀆰 ４６｝Ｈｚ
ＳＭ 太阳能帆板的耦合系数为

Ｃａｆ ＝
０ ０ － ２􀆰 １９ ０ ０ ０􀆰 ８１
０ ５􀆰 ９３ ０ ０ ３􀆰 ２ ０

２３􀆰 ６６ ０ ０ － ２４􀆰 ９８ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

　 　 模态阻尼矩阵为：
ξ ＝ ｄｉａｇ｛０􀆰 ０１，０􀆰 ０１，０􀆰 ０１，０􀆰 ０１，０􀆰 ０１，０􀆰 ０１｝

　 　 模态坐标初值为：η＝［０，０，０，０，０，０］ Ｔｍｍ
控制参数见表 ３。

表 ３　 控制系统参数

参数名称 参数值

ＰＭ 姿态控制律 ＫＰＰ ＝ ３６􀆰 ４ ４５􀆰 ４ ９１[ ] Ｔ

ＫＰＤ ＝ ３７􀆰 ４ ２３􀆰 ５ ９４[ ] Ｔ

相对姿态控制律 ＫＳ ＝ ２ ２ ２[ ] Ｔ，ｈＳ ＝ １ １ １[ ] Ｔ

β＝ ０􀆰 ００８ ０􀆰 ００８ ０􀆰 ００８[ ] Ｔ

γ＝ ０􀆰 ０１ ０􀆰 ０１ ０􀆰 ０１[ ] Ｔ

相对位置控制律 ＫＳＸＰ ＝ １０００ １０００ １０００[ ] Ｔ

ＫＳＸＤ ＝ ２５０ ２５０ ２５０[ ] Ｔ

　 　 由图 ３ 和图 ４ 可知，在航天器定向工作时 ＰＭ 和 ＳＭ 分

别采用 ＰＤ 控制方式，ＤＦＰ 平台的非接触式结构有效的隔绝

了 ＳＭ 到 ＰＭ 模块的振动，ＰＭ 模块的指向精度可以达到 １０－６

度，ＳＭ 的指向精度为 １０－４度，飞轮所引起的高频扰动不会影

图 ３　 无帆板扰动下 ＰＭ 定向工作姿态变化图

图 ４　 无帆板扰动下 ＳＭ 定向工作姿态变化图

响到 ＰＭ 模块的指向精度。 此外结合图 ９ 可知 ＰＭ 和 ＳＭ 之

间的相对位置在合理范围内不会发生碰撞。

图 ５　 帆板扰动 ＰＤ 控制 ＳＭ 定向工作姿态变化

结合图 ４ 和图 ５ 进行对比分析，分别表示 ＳＭ 有无太阳

帆板柔性影响对于 ＰＭ 和 ＳＭ 姿态变化的影响，在引入太阳

帆板的影响之后，ＰＭ 的姿态变化由于 ＤＦＰ 接口的作用姿态

的稳定性和无帆板条件下几乎一致，采用 ＰＤ 控制时，ＳＭ 的

姿态发生了很大变化，定向工作时指向精度为 １􀆰 ５ 度，相比
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于无帆板状态下下降了 ４ 个数量级，指向精度过差容易导致

支持模块的姿态控制失控，对航天器造成毁灭性的后果。

图 ６　 帆板扰动 ＰＤ 鲁棒控制 ＳＭ 定向工作姿态变化

图 ７　 ＰＤ 控制太阳帆板模态变化图

图 ８　 ＰＤ 鲁棒控制太阳帆板模态变化图

图 ６ 表示 ＳＭ 在有帆板状态下采用 ＰＤ 鲁棒控制方式姿

态变化情况，结合图 ５ 对比分析，采用 ＰＤ 鲁棒控制后，ＳＭ 的

稳定性得到了很明显的提升，指向精度达到了 １０－３度，太阳

帆板引起的振动对姿态的影响显著降低，说明了 ＰＤ 鲁棒控

制对于 ＳＭ 姿态稳定具有良好的作用，在没有太阳帆板的影

响时 ＳＭ 受到飞轮高频振动的也得到了一定的抑制，指向精

度提升了一个数量级。

图 ９　 ＰＭ 和 ＳＭ 相对位置

图 ７ 和图 ８ 表示 ＰＤ 控制和 ＰＤ 鲁棒控制下，ＳＭ 太阳帆

板振动模态变化图，由图 ７ 可知在 ＰＤ 控制条件下太阳帆板

的一阶模态最高可以达到 ２０ｍｍ，ＳＭ 的姿态调整造成了帆板

的剧烈振动，帆板的剧烈振动对 ＳＭ 的姿态调整产生耦合作

用产生影响，造成了 ＳＭ 的姿态剧烈振动。 在采用 ＰＤ 鲁棒

控制的情况下帆板的振动得到了有效抑制，对于支持模块的

调整更加缓和，减小了太阳帆板的振动提升了 ＳＭ 的姿态稳

定性。

５　 结论

本文针对 ＤＦＰ 航天器，分析了太阳帆板对于 ＳＭ 的姿态

影响，建立了 ＰＭ 刚体动力学模型，ＳＭ 刚柔耦合动力学模

型，为解决帆板扰动的影响，基于 ＰＤ 控制方法和鲁棒 ＰＤ 控

制方法设计了 ＤＦＰ 航天器的控制系统，考虑到太空环境的

力矩扰动和飞轮组件的振动对于姿态控制的影响，对在定向

工作状态时，ＰＭ 和 ＳＭ 的姿态在几种典型状态下进行数值

仿真，分析了有无帆板以及不同控制方式对于 ＳＭ 姿态控制

的影响。 仿真结果表明太阳帆板对于 ＳＭ 的姿态有较大影

响，采用 ＰＤ 鲁棒控制方式可以有效提升 ＳＭ 的姿态稳定性，
对于 ＤＦＰ 航天器姿态稳定研究具有重要意义。 此外仿真结

果进一步验证了 ＤＦＰ 航天器具有优越的隔振性能。
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可以看出迎角和减缩频率影响着迟滞环的形状和大小。
３）大迎角动态失速过程中，随着迎角的增大在前缘产生

脱体涡，并随着上仰运动逐渐发展直至脱落，气流完全分离，
导致升力骤降，低头力矩急剧上升。 在迎角下俯到一定值

时，气流会在前缘再附。 气流分离与再附着的非定常效应导

致翼型振荡过程中升力不对称，产生迟滞效应。
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