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摘　 要：为更好满足未来高精度任务要求，以由无接触的有效载荷模块（ｐａｙｌｏａｄ ｍｏｄｕｌｅ，ＰＭ）和支持

模块（ｓｕｐｐｏｒｔ ｍｏｄｕｌｅ，ＳＭ）组成的 ＤＦＰ（ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ⁃ｆｒｅｅ ｐａｙｌｏａｄ）航天器为对象，开展两模块间的相对

运动动力学建模与控制研究和系统隔振性能验证。 首先通过简化构型、梳理受力情况，重点推导了两

模块所受力和力矩表达式；其次考虑耦合效应，利用对偶四元数建立了模型精度更高且形式简洁统一

的 ＤＦＰ 航天器两模块间的相对运动动力学方程；在此基础上设计 ＰＤ 控制律，考虑控制量可测性及敏

感器测量误差，使 ＰＭ 和 ＳＭ 的相对运动满足 ＤＦＰ 航天器工作要求。 仿真结果验证了 ＤＦＰ 航天器的

隔振优势和姿态机动性能。
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　 　 随着航天技术的发展，一些太空任务对航天器

的指向精度和运行稳定性提出了更高的要求。 然而

航天器上的活动部件（如飞轮、推力器等）和挠性部

件（如太阳帆板、大型展开天线等）引发的平台干

扰［１⁃２］，是制约指向精度的主要因素。 虽然现阶段

的隔振方案能在一定程度上抑制振动干扰，但同时

也充当了传播途径，使振动隔而不绝［３］。 而且发射

成本较高，当振源较多时，效率低下。
洛克希德马丁公司于 ２００３ 年提出了 ＤＦＰ 系统

的概念［４］，其核心思想是将航天器划分为有效载荷

模块（ｐａｙｌｏａｄ ｍｏｄｕｌｅ，ＰＭ）和支持模块（ｓｕｐｐｏｒｔ ｍｏｄ⁃
ｕｌｅ，ＳＭ）。 具有高精度指向要求的设备（如空间相

机、遥感设备等）安装于 ＰＭ 上，构成超静平台；对指

向精度要求不高的设备和振源安装于 ＳＭ 上。 通过

其间的无接触执行机构控制 ＰＭ 完成高精度指向并

隔离来自 ＳＭ 的振动，同时为了满足无接触执行机

构的工作要求，也需 ＳＭ 快速跟踪 ＰＭ 运动。 所以

存在有两模块间的相互作用力和力矩，动力学特性

和控制回路显得更为复杂。 因此有必要对 ＤＦＰ 航

天器模块间的六自由度相对运动建模与控制进行

研究。
马明阳［１］根据 ＤＦＰ 航天器原理，设计了双体卫

星的地面试验系统，并对隔振效能进行了研究分析。
张伟，赵艳彬等［２］提出了一种振源与载荷在空间上

完全隔离、对载荷舱进行主动控制，服务舱跟随载荷

舱从动控制的主从协同的卫星平台设计方法。 杜

超［３］以最大限度降低力执行器的静态耦合为原则，
设计了 ８ 个力执行器的空间分布方式，进一步研究

了控制力的分配问题和控制系统间的耦合问题。
Ｎｅｌｓｏｎ Ｐｅｄｒｅｉｒｏ 等［４⁃７］介绍了 ＤＦＰ 航天器的概念及

工作原理，并通过系统级的硬件演示成功验证了其

实施方案和性能。 黄思萌［８］ 研究了基于 ＤＦＰ 系统

的航天器快速机动技术，讨论了转动惯量存在不确

定性时的控制问题及避免模块碰撞的策略。 孔宪仁

等［９］考虑立方构型的 ＤＦＰ 接口，建立两模块的相对

运动动力学模型并通过比例微分控制方法设计了控

制律，仿真结果表明可以通过控制保证航天器的正

常运行。 综上可以看出，国内外研究都较多地集中

于 ＤＦＰ 航天器的性能验证及样机制造，而关于 ＰＭ
相对于参考轨道坐标系、ＳＭ 相对于 ＰＭ 的相对运动
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动力学模型的研究比较欠缺。 即使有所涉及，也都

采用了传统的相对运动建模方法，没有考虑相对姿

态运动对相对平动的影响，导致模型精度和控制精

度较差。
本文以 ＤＦＰ 航天器为对象，考虑 ２ 个模块受到

的作用力和力矩特性及其相对运动动力学的姿轨耦

合特性，进行建模与控制方法研究，以期得到两模块

间相对平动与相对姿态运动模型的统一表达式，并
实现存在测量、估计误差以及振动干扰的情况下姿

轨耦合的精确控制。

１　 构型简化和力学分析

１．１　 坐标系定义

本文所涉及的研究对象包括 ＰＭ、ＳＭ、对地定向

时的参考以及惯性空间参考。 故需给出对应的 ４ 个

坐标系：地心惯性系坐标系 ＯＩＸＩＹＩＺＩ、航天器轨道坐

标系 ＯＬＸＬＹＬＺＬ（ 可 参 考 图 １）、ＰＭ 本 体 坐 标 系

ＯＰＸＰＹＰＺＰ 和 ＳＭ 本体坐标系 ＯＳＸＳＹＳＺＳ，两本体系原

点均位于模块质心，三轴分别沿主惯量轴方向（可
参考图 ２）。

图 １　 航天器轨道坐标系

１．２　 构型简化

由于不讨论两模块的具体构型设计以及特殊构

型（可表现为航天器惯性张量的变化）对运动特性

的影响。 因此为简便分析起见，用 ２ 个圆柱体来近

似表示 ＰＭ 和 ＳＭ。 采取 ３ 对六杆均匀分布，且每对

杆成正交关系的类立方 Ｓｔｅｗａｒｔ 平台式无接触执行

机构空间布局［８］（可参考图 ２）。 其中数字 １ ～ ６ 表

示无接触执行机构与 ＰＭ 铰接点的编号，数字 １′～６′
表示无接触执行机构与 ＳＭ 铰接点的编号，ｈｐ 和 ｈｓ

分别表示 ＰＭ 和 ＳＭ 的高，α 为 ＳＭ 上 ２ 个铰接点

１′，２′（或 ３′，４′或 ５′，６′）与 ＯＳ 在 ＳＭ 上底面投影点

连线的夹角。

图 ２　 ＤＦＰ 航天器构型［８］

设 ｒＰ 为 ＰＭ 半径，ｒＳ 为 ＳＭ 半径，Ｌ０ 为无接触执

行机构的标称长度，Γ０ 为两模块质心间的标称距

离。 则根据几何关系
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用 ｒＰｉ （ ｉ ＝ １，２，３，４，５，６） 表示在 ＰＭ 本体系下描

述的 ＰＭ上各铰接点相对于 ＰＭ质心的位置矢量，用
ｒＳｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４，５，６） 表示在 ＳＭ 本体系下描述的

ＳＭ 上各铰接点相对于 ＳＭ 质心的位置矢量，则
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１．３　 受力分析

１．３．１　 无接触执行机构的影响

ＤＦＰ 航天器中所使用的无接触执行机构一般

为音圈电机，其工作原理可参考文献［１０］。 这里可

以不失合理性地将其看作一根可产生轴向无时延力

的无接触直杆。

图 ３　 无接触执行机构长度矢量与 ＰＭ ／ ＳＭ 本体

坐标系的空间位置关系

无接触执行机构长度矢量在 ＰＭ 本体系下表示

为 ｌＰｉ （ ｉ ＝ １，２，３，４，５，６），其与 ＰＭ本体坐标系、ＳＭ本

体坐标系的空间位置关系如图 ３ 所示。 用 ＬＳ
１ 表示

ＳＭ 质心相对于 ＰＭ 质心在 ＳＭ 本体坐标系下描述

的位置矢量，则
ｌＰｉ ＝ ｒＰｉ － ＡＰ

Ｓ（ＬＳ
１ ＋ ｒＳｉ ） （５）

式中， ＡＰ
Ｓ 表示由 ＳＭ 本体坐标系到 ＰＭ 本体坐标系

的姿态转换矩阵。 可以看出，在各铰接点位置和两

模块尺寸给出的情况下，无接触执行机构长度矢量

由 ＰＭ 和 ＳＭ 的相对位姿唯一确定。
设 ｋＰ

ｉ 为 ｌＰｉ 的单位矢量，则 ＰＭ 与 ＳＭ 受到的无

接触执行机构作用力和力矩在各自本体坐标系下可

表示为

［ＦＰ
Ｙ 　 ＴＰ

Ｙ］ Ｔ ＝ ΦＰｆ
［ＦＳ

Ｙ 　 ＴＳ
Ｙ］ Ｔ ＝ ΦＳｆ （６）

式中

ΦＰ ＝
ｋＰ

１ ｋＰ
２ ｋＰ

３ ｋＰ
４

（ｒＰ１ ）
× ｋＰ

１ （ｒＰ２ ）
× ｋＰ

２ （ｒＰ３ ）
× ｋＰ

３ （ｒＰ４ ）
× ｋＰ

４

é

ë

ê
êê

ｋＰ
５ ｋＰ

６

（ｒＰ５ ）
× ｋＰ

５ （ｒＰ６ ）
× ｋＰ

６

ù

û

ú
úú

ΦＳ ＝
ＡＳ

ＰｋＰ
１ ＡＳ

ＰｋＰ
２ ＡＳ

ＰｋＰ
３

（ｒＳ１）
× ＡＳ

ＰｋＰ
１ （ｒＳ２）

× ＡＳ
ＰｋＰ

２ （ｒＳ３）
× ＡＳ

ＰｋＰ
３

é

ë

ê
êê

ＡＳ
ＰｋＰ

４

（ｒＳ４）
× ＡＳ

ＰｋＰ
４

ＡＳ
ＰｋＰ

５ ＡＳ
ＰｋＰ

６

（ｒＳ５）
× ＡＳ

ＰｋＰ
５ （ｒＳ６）

× ＡＳ
ＰｋＰ

６

ù

û

ú
úú

均为 ６ × ６ 阶方阵；ＡＳ
Ｐ 表示由 ＰＭ 本体坐标系到 ＳＭ

本体坐标系的姿态转换矩阵；ｆｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４，５，６）
为无接触执行机构轴向力的模值。
ｆ ＝ ｆ１ ｆ２ ｆ３ ｆ４ ｆ５ ｆ６[ ] Ｔ，表示 ６ 个无接触执行

机构产生的力矢量，（ｒｉ）
× 表示矢量 ｒｉ 的叉乘矩阵，

具体形式为

（ｒｉ）
× ＝

０ － ｒｉｚ ｒｉｙ
ｒｉｚ ０ － ｒｉｘ
－ ｒｉｙ ｒｉｘ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

１．３．２　 地球引力场的影响

作用在 ＰＭ 和 ＳＭ 上的地球引力和重力梯度力

矩分别在各自本体坐标系下表示为

ＦＰ
ｇ ＝ －

μｍＰ

（ ｒＰｇ ） ３ｒ
Ｐ
ｇ

ＦＳ
ｇ ＝ －

μｍＳ

（ ｒＳｇ） ３ｒ
Ｓ
ｇ （７）

ＴＰ
ｇ ＝ ３μ

（ ｒＰｇ ） ５ｒ
Ｐ
ｇ × （ＪＰｒＰｇ ）

ＴＳ
ｇ ＝ ３μ

（ ｒＳｇ） ５ｒ
Ｓ
ｇ × （ＪＳｒＳｇ） （８）

式中， ｍＰ，ｍＳ 分别为 ＰＭ和 ＳＭ的质量；ＪＰ，ＪＳ 分别为

ＰＭ 和 ＳＭ 的惯性张量矩阵；ｒＰｇ ，ｒＳｇ 分别为 ＰＭ 和 ＳＭ
质心到地心的位置矢量在各自本体坐标系下表示，
且 ｒＳｇ ＝ ＡＳ

ＰｒＰｇ ＋ ＬＳ
１。

１．３．３　 飞轮的影响

设 ＳＭ 的绝对角速度在其本体坐标系下表示为

ωＳ
Ｓ ／ Ｉ。 飞轮惯性张量矩阵为 ＪＦ，相对于星体的转动

角速度为 ωＳ
Ｆ ，则
ω̇Ｓ

Ｓ ／ Ｉ ＝ Ｊ －１
Ｓ ＴＳ

Ｗ － ＪＦω̇Ｓ
Ｆ[ －

　 ωＳ
Ｓ ／ Ｉ × （ＪＳωＳ

Ｓ ／ Ｉ ＋ ＪＦωＳ
Ｆ） ] （９）

式中， ＴＷ 为外力矩矢量。
另考虑作用在 ＳＭ 上由飞轮动静不平衡引起的

干扰力矩，设 ３ 个方向的飞轮正交安装，且参数相

同，飞轮轴线分别与 ＳＭ 本体坐标系的 ３ 个坐标轴

重合。 则干扰力矩表达式可写作［９］

Ｔｄｘ ＝ ∑
Ｋ

ｋ ＝ １
Ｃｋ［ω２

ｚ ｃｏｓ（ｈｋωｚ ｔ） ＋ ω２
ｙ ｃｏｓ（ｈｋωｙ ｔ）］

Ｔｄｙ ＝ ∑
Ｋ

ｋ ＝ １
Ｃｋ［ω２

ｘ ｃｏｓ（ｈｋωｘ ｔ） ＋ ω２
ｚ ｃｏｓ（ｈｋωｚ ｔ）］

·５７６·
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Ｔｄｚ ＝ ∑
Ｋ

ｋ ＝ １
Ｃｋ［ω２

ｙ ｃｏｓ（ｈｋωｙ ｔ） ＋ ω２
ｘ ｃｏｓ（ｈｋωｘ ｔ）］（１０）

式中， ｈｋ 为第 ｋ个谐波频率与飞轮转速之比；Ｋ为谐

波数；ω ｘ，ω ｙ 和ω ｚ 分别为 ３个方向上飞轮的转速；Ｃｋ

为动静不平衡系数；Ｔｄｘ，Ｔｄｙ 和 Ｔｄｚ 分别为 ３ 个方向上

的干扰力矩。

２　 相对运动动力学建模
传统建模方法虽然可以反映运动本质，却是不

甚精确的。 而对偶四元数可以将姿轨方程统一表

达，展现了一定的优势。 因此为了提高控制精度，有
必要对基于对偶四元数的相对运动动力学建模方法

进行研究［１１⁃１３］，并将其用于建立 ＤＦＰ 航天器相对运

动模型。
１） 为了验证 ＰＭ 的姿态机动能力和对地定向

能力，建立 ＰＭ 相对于参考轨道坐标系的相对运动

动力学方程，并表示在 ＰＭ 本体坐标系中

ω⌒·Ｐ
Ｐ ／ Ｌ ＝ － Ｍ

(

－１
Ｐ ［ω

( Ｐ
Ｐ ／ Ｉ × （Ｍ

(

Ｐω
( Ｐ

Ｐ ／ Ｉ）］ ＋ Ｍ

(

－１
Ｐ Ｆ

(

Ｐ
Ｐ －

　 ｑ

( ∗
ｅ 􀳱 ω⌒· Ｌ

Ｌ ／ Ｉ 􀳱 ｑ

(

ｅ ＋ ［ω
( Ｐ

Ｐ ／ Ｌ］
× ｑ

( ∗
ｅ 􀳱 ω

( Ｌ
Ｌ ／ Ｉ 􀳱 ｑ

(

ｅ （１１）
式中

Ｍ

(

Ｐ ＝ ｍＰ
ｄ
ｄε

Ｉ３×３ ＋ εＪＰ

Ｍ
(

－１
Ｐ ＝

０３×３ Ｊ －１
Ｐ

１
ｍＰ

Ｉ３×３ ０３×３

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

ω
( Ｐ

Ｐ ／ Ｉ ＝ ωＰ
Ｐ ／ Ｉ ＋ εｖＰ

Ｐ ／ Ｉ 为 ＰＭ 的绝对对偶速度；ω

( Ｐ
Ｐ ／ Ｌ ＝

ωＰ
Ｐ ／ Ｌ ＋ εｖＰ

Ｐ ／ Ｌ 为 ＰＭ相对于航天器轨道坐标系的对偶

速度；ω

( Ｌ
Ｌ ／ Ｉ ＝ωＬ

Ｌ ／ Ｉ ＋ εｖＬ
Ｌ ／ Ｉ 为航天器轨道坐标系相对地

心惯性坐标系的对偶速度；ｑ

(

ｅ 为 ＰＭ 本体坐标系相

对于航天器轨道坐标系的对偶四元数；Ｆ

(

Ｐ
Ｐ 为作用在

ＰＭ 上的对偶力，包括对偶控制力、对偶重力和对偶

干扰力。 ［ω

( Ｐ
Ｐ ／ Ｌ］

× 为叉乘矩阵。
２） 为了验证 ＳＭ 对 ＰＭ 的跟随能力，建立 ＳＭ

相对于 ＰＭ 的相对运动动力学方程，并表示在 ＳＭ
本体坐标系中

ω⌒· Ｓ
Ｓ ／ Ｐ ＝ － Ｍ

(

－１
Ｓ ［ω

( Ｓ
Ｓ ／ Ｉ × （Ｍ

(

Ｓω

( Ｓ
Ｓ ／ Ｉ）］ ＋ Ｍ

(

－１
Ｓ Ｆ

(

Ｓ
Ｓ －

　 ｑ

( ∗
ｅ１ 􀳱 ω⌒·Ｐ

Ｐ ／ Ｉ 􀳱 ｑ

(

ｅ１ ＋ ［ω

( Ｓ
Ｓ ／ Ｐ］

× ｑ

( ∗
ｅ１ 􀳱 ω

( Ｐ
Ｐ ／ Ｉ 􀳱 ｑ

(

ｅ１ （１２）
式中

Ｍ

(

Ｓ ＝ ｍＳ
ｄ
ｄε

Ｉ３×３ ＋ εＪＳ

Ｍ

(

－１
Ｓ ＝

０３×３ Ｊ －１
Ｓ

１
ｍＳ

Ｉ３×３ ０３×３

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

ω

( Ｓ
Ｓ ／ Ｉ ＝ωＳ

Ｓ ／ Ｉ ＋ εｖＳ
Ｓ ／ Ｉ 为 ＳＭ绝对对偶速度；ω

( Ｓ
Ｓ ／ Ｐ ＝ωＳ

Ｓ ／ Ｐ ＋

εｖＳ
Ｓ ／ Ｐ为 ＳＭ相对于 ＰＭ的对偶速度；ｑ

(

ｅ１ 为 ＳＭ本体坐

标系相对于 ＰＭ 本体坐标系的对偶四元数；Ｆ

(

Ｓ
Ｓ 为作

用在 ＳＭ 上的对偶力，包括对偶控制力、对偶重力和

对偶干扰力。 ［ω

( Ｓ
Ｓ ／ Ｐ］

× 为叉乘矩阵。
另可将（１２） 式写作

ω̇Ｓ
Ｓ ／ Ｐ ＝ － Ｊ －１

Ｓ ［ωＳ
Ｓ ／ Ｉ × （ＪＳωＳ

Ｓ ／ Ｉ）］ ＋ Ｊ －１
Ｓ ＴＳ

Ｓ －

　 ω̇Ｓ
Ｐ ／ Ｉ ＋ ［ωＳ

Ｓ ／ Ｐ］
× ωＳ

Ｐ ／ Ｉ

ｖ̇Ｓ
Ｓ ／ Ｐ ＝ － ωＳ

Ｓ ／ Ｉ × ｖＳ
Ｓ ／ Ｉ ＋

ＦＳ
Ｓ

ｍＳ

－ ｖ̇Ｓ
Ｐ ／ Ｉ ＋

　 ［ｖＳ
Ｓ ／ Ｐ］

× ωＳ
Ｐ ／ Ｉ ＋ ［ωＳ

Ｓ ／ Ｐ］
× ｖＳ

Ｐ ／ Ｉ

（１３）
　 　 当不存在控制力偏心的情况下，（１３）式中第一

式不包含轨道参数，相对平动对相对姿态运动没有

影响。 第二式包含 ωＳ
Ｓ ／ Ｉ，ωＳ

Ｐ ／ Ｉ，ωＳ
Ｓ ／ Ｐ 的叉乘项，说明

ＰＭ 和 ＳＭ 的绝对角速度以及两者的相对角速度均

会对相对平动产生影响，存在姿轨耦合；如果发生控

制力偏心，那么在进行轨控时一方面会造成相对姿

态的变化，另一方面相对姿态变化也会通过叉乘项

影响相对平动，此时姿轨也会发生耦合。

３　 ＰＤ 控制系统设计

图 ４ 所示控制系统包含 ３ 条回路：①ＰＭ 姿态控

制；②ＰＭ 和 ＳＭ 相对姿态控制；③ＰＭ 和 ＳＭ 相对平

移控制。

图 ４　 ＤＦＰ 航天器控制系统框图

用无接触执行机构进行 ＰＭ 姿态控制和相对平

动控制，用外部执行机构进行相对姿态控制。 在这

·６７６·
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种情况下，进行相对平动控制的无接触执行机构产

生所需的过质心的力，该力对 ＰＭ 力矩为零，也就是

说不影响 ＰＭ 姿态。 通常可应用在对姿态控制要求

远高于平动控制要求的情况中。 基于以上分析，从
控制的实用性、简洁性以及可靠性角度出发，设计了

基于对偶四元数的 ＰＭ 相对于参考轨道坐标系、ＳＭ
相对于 ＰＭ 的 ＰＤ 控制律。
３．１　 ＰＭ 相对于参考轨道坐标系的相对运动控

制律

不考虑相对平动控制的情况下，给出 ＰＭ 相对

于参考轨道坐标系的相对运动控制律

ｕ

( Ｐ
ｃ ＝ ［ｋｐ１（ｑ∗

ｅ － 􀭹ｑｅ） ＋ ｋＤ１（ωＰ∗
Ｐ ／ Ｌ － 􀭾ωＰ

Ｐ ／ Ｌ）；０３×１］
（１４）

ｋｐ１ 和 ｋＤ１ 为控制参数；ｑ∗
ｅ 和 ωＰ∗

Ｐ ／ Ｌ 为 ＰＭ 相对于参考

轨道坐标系的期望四元数和角速度，􀭹ｑｅ 和 􀭾ωＰ
Ｐ ／ Ｌ 为实

际测量得到的四元数和角速度。
３．２　 ＳＭ 相对于 ＰＭ 的相对运动控制律

为保持要求的相对位姿，设计 ＳＭ 相对于 ＰＭ
的姿轨一体化相对运动控制律

ｕ

( Ｓ
ｃ ＝ ｋｐ２（ｑ

( ∗
ｅ１ － 􀭹ｑｅ１） ＋ ｋＤ２（ω

( Ｓ∗
Ｓ ／ Ｐ － ω⌒～ Ｓ

Ｓ ／ Ｐ） －

　 ［Ｊ －１
Ｓ ＴＳ

Ｙ；０３×１］ （１５）

ｋｐ２ 和 ｋＤ２ 为控制参数；ｑ

( ∗
ｅ１和ω

( Ｓ∗
Ｓ ／ Ｐ为 ＳＭ相对于 ＰＭ的

期望对偶四元数和对偶角速度，􀭹ｑｅ１ 和ω⌒～ Ｓ
Ｓ ／ Ｐ 为测量估

计的对偶四元数和对偶角速度；ＴＳ
Ｙ 为无接触执行机

构对 ＳＭ 的干扰力矩。
根据（１４）式可以得到无接触执行机构需对 ＰＭ

作用的合控制力矩；根据（１５）式可以得到无接触执

行机构需产生的合控制力。 将两者带入（６）式，便
能反解出无接触执行机构的力矢量。 同时，（１５）式
也指示了为满足模块间相对姿态要求，外部执行机

构需产生的控制力矩。
３．３　 ＰＭ 和 ＳＭ 的相对运动信息估计

ＰＭ 和 ＳＭ 间的相对运动信息必须通过无接触

位移敏感器和无接触速度敏感器测量无接触执行机

构长度的变化情况估计获得，下面将详细介绍这一

过程。
设 ＰＭ 本体坐标系与 ＳＭ 本体坐标系间某一时

刻的相对姿态角分别为 φ１（滚转角）、θ１（俯仰角）、
ψ１（偏航角），标称状态下的相对姿态角分别为 φ０、
θ０、ψ０。 由于 ＳＭ的快速机动性很好，所以 Δφ ＝ φ１ －
φ０，Δθ ＝ θ１ － θ０，Δψ ＝ ψ１ － ψ０ 都可看作小量，即

１） ｃｏｓΔφ ≈ ｃｏｓΔθ ≈ ｃｏｓΔψ ≈ １

ｓｉｎΔϕ ≈ Δϕ
ｓｉｎΔθ ≈ Δθ
ｓｉｎΔφ ≈ Δψ

　 　 ２） 二阶及二阶以上小量看作 ０。
所以 ＰＭ 本体系到 ＳＭ 本体系的姿态转换矩阵

简化为

ＡＳ
Ｐ ＝

１ ψ１ ０
－ ψ１ １ ０
０ ０ １

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

１ ０ － θ１

０ １ ０
θ１ ０ １

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
·

　
１ ０ ０
０ １ φ１

０ － φ１ １

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
＝

１ ψ１ － θ１

－ ψ１ １ φ１

０ － φ１ １

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

（１６）
如果 此 时 两 模 块 的 相 对 位 置 矢 量 为 ＬＳ

１ ＝

ＬＳ
１ｘ ＬＳ

１ｙ ＬＳ
１ｚ( ) ，则无接触执行机构对应时刻的

长度

ｌｉ ＝｜ ＡＳ
ＰｒＰｉ － ＬＳ

１ － ｒＳｉ ｜ ＝

　

（ ｒＰｉｘ ＋ ψ１ｒＰｉｙ － θ１ｒＰｉｚ － ＬＳ
１ｘ － ｒＳｉｘ） ２ ＋

　 （ψ１ｒＰｉｘ ＋ ｒＰｉｙ ＋ φ１ｒＰｉｚ － ＬＳ
１ｙ － ｒＳｉｙ） ２ ＋

　 （θ１ｒＰｉｘ － φ１ｒＰｉｙ ＋ ｒＰｉｚ － ＬＳ
１ｚ － ｒＳｉｚ） ２

（１７）
　 　 这是一个很难求解的非线性方程，因此必须进

行线性化。 观察（１７）式，在无接触执行机构安装位

置及 ＰＭ、ＳＭ 尺寸已知情况下， ｌｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４，５，６）
是关于φ１，θ １，ψ １，ＬＳ

１ｘ，ＬＳ
１ｙ 和 ＬＳ

１ｚ 的函数。 将其在标称

状态ϕ０ ＝ ０，θ ０ ＝ ０，ψ ０ ＝ ０，ＬＳ
１０ ＝ （０　 ０　 － Γ０） 附近

展开，得到

ｌｉ － Ｌ０ ＝
∂ｌｉ
∂φ１

ö

ø
÷

φ０ ＝ ０

θ０ ＝ ０

ψ０ ＝ ０

ＬＳ０ ＝ ０ ０ －Γ０( )

Δφ ＋

　
∂ｌｉ
∂θ１

ö

ø
÷

φ０ ＝ ０

θ０ ＝ ０

ψ０ ＝ ０

ＬＳ０ ＝ ０ ０ －Γ０( )

Δθ ＋
∂ｌｉ
∂ψ１

ö

ø
÷

φ０ ＝ ０

θ０ ＝ ０

ψ０ ＝ ０

ＬＳ０ ＝ ０ ０ －Γ０( )

Δψ ＋

　
∂ｌｉ
∂ＬＳ

１ｘ

ö

ø
÷

φ０ ＝ ０

θ０ ＝ ０

ψ０ ＝ ０

ＬＳ０ ＝ ０ ０ －Γ０( )

ΔＬＳ
１ｘ ＋

∂ｌｉ
∂ＬＳ

１ｙ

ö

ø
÷

φ０ ＝ ０

θ０ ＝ ０

ψ０ ＝ ０

ＬＳ０ ＝ ０ ０ －Γ０( )

ΔＬＳ
１ｙ ＋

　
∂ｌｉ
∂ＬＳ

１ｚ

ö

ø
÷

φ０ ＝ ０

θ０ ＝ ０

ψ０ ＝ ０

ＬＳ０ ＝ ０ ０ －Γ０( )

ΔＬＳ
１ｚ （１８）
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共有 ６ 个方程，６ 个未知数，可以求解。 最终得到估

计的相对位置和相对姿态

􀭹φ１ ＝ Δφ
􀭴θ１ ＝ Δθ
􀭹ψ１ ＝ Δψ
􀭹ＬＳ

１ ＝ ΔＬＳ
１ｘ ΔＬＳ

１ｙ － Γ０ ＋ ΔＬＳ
１ｚ( )

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（１９）

对（１７）式两边求导

ｌ̇ｉ ＝
∂ｌｉ
∂φ１

φ̇１ ＋
∂ｌｉ
∂θ１

θ̇１ ＋
∂ｌｉ
∂ψ１

ψ̇１ ＋
∂ｌｉ
∂ＬＳ

１ｘ

Ｌ̇Ｓ
１ｘ ＋

　
∂ｌｉ
∂ＬＳ

１ｙ

Ｌ̇Ｓ
１ｙ ＋

∂ｌｉ
∂ＬＳ

１ｚ

Ｌ̇Ｓ
１ｚ （２０）

由于相对姿态和相对位置已经估计出来，意味着方

程组（２０）的系数矩阵也已知晓。 ６ 个方程 ６ 个未知

量，可求得 φ～·１，θ
～·

１，Ψ
～·

１，Ｌ
～·Ｓ
１ｘ，Ｌ

～·Ｓ
１ｙ 和 Ｌ～

·Ｓ
１ｚ。 进一步得到相

对角速度和相对速度的估计量

􀭾ωＳ
Ｓ ／ Ｐ ＝

１ 􀭹ψ１ ０

－ 􀭹ψ１ １ ０
０ ０ １

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

１ ０ － 􀭴θ１

０ １ ０
􀭴θ１ ０ １

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

φ～·１

０
０

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
＋

１ 􀭹ψ１ ０

－ 􀭹ψ１ １ ０
０ ０ １

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

０

θ̇１

０

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
＋

０
０

Ψ
～·

１

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

＝

φ～·１ ＋ 􀭹ψ１θ
～·

１

θ～
·

１ － 􀭹ψ１φ～
·

１

Ψ
～·

１

æ

è

ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷÷

（２１）

􀭴ｖＳ
Ｓ ／ Ｐ ＝

Ｌ～
·Ｓ

１ｘ

Ｌ～
·Ｓ

１ｙ

Ｌ～
·Ｓ

１ｚ

æ

è

ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷÷

＋ 􀭾ωＳ
Ｓ ／ Ｐ × 􀭹ＬＳ

１ （２２）

　 　 由于用到泰勒公式进行方程的线性化，忽略了

二阶及以上小量，故而会产生一部分估计误差。 另

外敏感器工作过程中存在的测量误差，也会导致估

值的不准确。

４　 数值仿真

根据前面建立的相对运动动力学模型及控制

律，对 ＤＦＰ 航天器的对地定向和姿态机动过程进行

仿真。 航天器结构参数如表 １ 所示，控制参数如表

２ 所示，初始状态参数如表 ３ 所示。

表 １　 ＤＦＰ 航天器结构参数

参数名称 参数值

ＳＭ 质量 ／ ｋｇ ３５

ＳＭ 半径 ／ ｍ ０．３

ＳＭ 高 ／ ｍ ０．２５

ＰＭ 质量 ／ ｋｇ １００

ＰＭ 半径 ／ ｍ ０．３

ＰＭ 高 ／ ｍ ０．５

连接点标称间距 Ｌ０ ／ ｍ ０．１

表 ２　 控制参数

参数名称 参数值

ＰＭ 相对于参考轨道

坐标系的相对运动

控制律的控制参数

ｋｐ１ ＝ ｄｉａｇ（ － １ ／ ９ － １ ／ ９ － １ ／ ９）

ｋＤ１ ＝ ｄｉａｇ（ － ２ ／ ３ － ２ ／ ３ － ２ ／ ３）

ＳＭ 相对于 ＰＭ 的相

对运动控制律的控

制参数

ｋｐ２ ＝ ｄｉａｇ － １(

－ １ － １ － １ － １ － １)

ｋＤ２ ＝ ｄｉａｇ － ２(

－ ２ － ２ － ２ － ２ － ２)

表 ３　 初始状态参数

参数名称 参数值

航天器轨道高度 ／ ｋｍ ７００

ω

( Ｓ
Ｓ ／ Ｐ ／ （ｒａｄ·ｓ －１） ［０ ０ ０ ０ ０ ０］ Ｔ

ω

( Ｐ
Ｐ ／ Ｌ ／ （ｒａｄ·ｓ －１） ［０ ０ ０ ０ ０ ０］ Ｔ

ＰＭ 与轨道系

相对姿态 ／ ｒａｄ

（１）对地定向：保持［０ ０ ０］ Ｔ

（２）姿态机动： ［０ ０ ０］ Ｔ➝
［０．１ ０．２ －０．１５］ Ｔ

ＰＭ 与轨道系相对位置 ／ ｍ ［０ ０ ０］ Ｔ

ＳＭ 与 ＰＭ 相对姿态 ／ ｍ ［０ ０ ０］ Ｔ

ＳＭ 与 ＰＭ 相对位置 ／ ｍｍ ［０ ０ －４４５．２］ Ｔ

考虑飞轮动静不平衡力矩时，设 ３ 个飞轮初始

转速均取 ６００ ｒａｄ ／ ｓ。 其他参数数值见表 ４［９］。

·８７６·
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表 ４　 干扰力矩数学模型参数

倍数 ｈｋ 系数 Ｃｋ ／ （１０
－７Ｎ·ｍ·ｓ２·ｒａｄ－２）

１ ２．２０７ ２

２ ０．５５５ ３

３ ０．２２０ ７

４ ０．２２１ ６

４．４２ ０．４４２ ３

５．５８ ０．４５４ １

航天器上搭载的各类敏感器测量误差数据在表

５ 中给出。
表 ５　 各类敏感器测量误差

敏感器种类 测量误差

陀螺仪 １×１０－６ ｒａｄ ／ ｓ

星敏感器 １×１０－４ ｒａｄ

非接触位移敏感器 １×１０－８ ｍ

非接触速度敏感器 １×１０－８ ｍ ／ ｓ

衡量仿真结果是否达到要求的指标主要有：
１） 观察 ＰＭ 的姿态是否达到并稳定在期望值

附近；
２） ＳＭ 和 ＰＭ 的相对位姿是否保持在标称状态

附近；
３） 无接触执行机构的长度变化是否超出 ５ ｍｍ

的正常工作范围。
４．１　 ＰＭ 对地定向仿真

基于以上仿真参数，ＰＭ 对地定向仿真结果如

下：图 ５ 表示对地定向时 ＰＭ 的姿态角变化曲线，图
６ 表示 ＰＭ 与 ＳＭ 的相对姿态角变化曲线。 可以看

出存在飞轮干扰力矩的情况下，ＳＭ 指向精度约为

５．４×１０－３ ／ （°），ＰＭ 指向精度约为 ５×１０－５ ／ （°），高出

ＳＭ 指向精度 ２ 个量级，说明两模块间的机械解耦设

计非常有效地隔离了振动干扰。 图 ７ 展示了 ＰＭ 与

ＳＭ 的相对位置变化情况，观察可知两者相对位置

都很好地保持在标称附近，偏差不超过 ０．０４ ｍｍ。
由图 ８ 知， 无 接 触 执 行 机 构 长 度 变 化 不 超 过

０．０４ ｍｍ，保持在合理范围内。

　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 ＰＭ 姿态角 图 ６　 ＰＭ 与 ＳＭ 相对姿态角

　 　 　 　 　 　 图 ７　 ＰＭ 与 ＳＭ 的相对位置 图 ８　 无接触执行机构长度变化量

·９７６·
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４．２　 ＰＭ 姿态机动仿真

基于以上仿真参数，ＰＭ 姿态机动仿真结果如

下：图 ９ 展示了 ＰＭ 机动时的姿态变化，经过 ３０ ｓ 左
右从初始状态改变为（０．１　 ０．２　 －０．１５） Ｔ ｒａｄ。 同

时图 １０ 给出了 ＳＭ 与 ＰＭ 的相对姿态变化，３ 个相

对姿态角均保持在 １０－３ｒａｄ 量级，说明在 ＰＭ 机动的

同时，ＳＭ 也进行了相等幅度的快速机动，这不仅验

证了 ＤＦＰ 航天器良好的机动性能，也佐证了前面小

角度假设的正确性。 图 １１ 给出了 ＰＭ 和 ＳＭ 的相对

位置变化情况，可以看出两者相对位置保持在

（０ 　 ０ 　 － ４４５． ２） Ｔ ｍｍ 左右， 最大偏差不超过

１．５ ｍｍ。 图 １２ 给出了无接触执行机构长度的变化

情况，可以看出，最大偏差不到 ５ ｍｍ，符合结构

要求。

　 　 　 　 　 　 图 ９　 ＰＭ 姿态角　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 ＰＭ 与 ＳＭ 相对姿态角 图 １１　 无接触执行机构长度变化量

５　 结　 论

本文针对传统动力学建模方法存在的模型不精

确、姿轨方程形式不统一的问题，利用对偶四元数建

立了 ＤＦＰ 航天器的 ＰＭ 相对于轨道坐标系、ＳＭ 相

对于 ＰＭ 的相对运动动力学模型。 并在考虑测量、

估计误差以及振动干扰的情况下，设计姿轨一体的

ＰＤ 控制律，通过仿真验证了 ＤＦＰ 航天器优秀的隔

振性能和姿态机动能力。 充分说明更精确的相对运

动建模方法对研究 ＤＦＰ 航天器具有重要意义。 为

未来可能应用 ＤＦＰ 航天器模式的先进航天器的设

计过程提供了参考。
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