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摘   要   航天器在姿态控制过程中, 纯磁控在提供控制力矩时存在欠驱动和控制能力有限的问题. 本文提出在使

用磁力矩器之外合理地加入脉冲推力器, 即混合使用连续和离散控制力矩完成航天器的姿态控制任务. 基于这种

力矩施加方式, 设计一种面向椭圆轨道航天器的混合线性二次型 (Linear Quadratic Regulator, LQR)姿态控制方

法. 通过研究椭圆轨道上磁控能力随着椭圆轨道偏心率的变化趋势, 找出椭圆轨道上纯磁控制能力最低的时刻, 并

在此时施加合适的脉冲, 使得系统需要的控制增益通过离散脉冲的加入得到一定的补偿. 仿真结果表明, 面向椭圆

轨道航天器的混合线性二次型控制方法在姿态控制效果上具有良好表现.
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Abstract    During the spacecraft attitude control, pure magnetic control suffers from under actuation
and limited torque authority, restricting its effectiveness, particularly in elliptical orbits where the mag-

netic field does not vary as regularly as it does in circular orbits. This paper explores the integration of

an impulse thruster alongside a magnetic torque generator, employing a combination of continuous and

discrete control moments to enhance attitude maneuverability and stability. By leveraging the comple-

mentary  characteristics  of  both  control  methods,  a  more  effective  attitude  control  strategy  can  be

achieved. Based on this hybrid torque application, a Linear Quadratic Regulator (LQR)-based attitude

control strategy  is  developed  for  spacecraft  operating  in  elliptical  orbits.  The  proposed  control   frame-

work dynamically determines the timing and magnitude of discrete impulses to compensate for the defi-

ciencies of pure magnetic control.  By analyzing the relationship between magnetic control effectiveness

and variations in the eccentricity of elliptical orbit, we identify the point at which pure magnetic control

exhibits its weakest capability. At this critical moment, an appropriately impulse is applied, compensat-

ing for the system’s required control gain through discrete thrust pulses. This method ensures that the
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spacecraft maintains  the  desired  attitude  control  effects  with  improved  accuracy  and  robustness.  Fur-

thermore, the proposed hybrid control approach is evaluated through numerical simulations under given

orbital and disturbance conditions. Simulation results demonstrate that the proposed hybrid LQR con-

trol  method  significantly  enhances  attitude  control  performance  compared  to  purely  magnetic  control

strategies.  The introduction of pulse thrusters effectively reduces the regulation time and improves the

transient performance of the system. These findings highlight the effectiveness of the hybrid control ap-

proach in addressing the challenges of spacecraft attitude regulation in elliptical orbits and provide valu-

able insights into advanced control methodologies for spacecraft operating.

Key  words    Optimal hybrid LQR control, Elliptic orbit, Magnetic attitude control, Impulsive thrust,

Spacecraft attitude control

 

0　引言

基于地球磁场与通电线圈之间的相互作用原理,

磁力矩器可为航天器姿态控制提供连续控制力矩, 因

而作为一种简单高效的执行机构被广泛地应用于航

天器姿态控制系统. 与此同时, 磁力矩器的工作原理

使得磁性航天器的控制问题与传统的姿态调节问题

有很大的不同[1]: 当磁力矩器工作在时变的地磁场中,

输出的控制力矩由磁矩矢量与地磁场磁通密度叉乘

得到, 造成磁力矩的方向被限制在垂直于地磁场矢量

平面的方向上, 进而会引起姿态控制系统瞬时欠驱动

的问题. 此外, 中高轨道位置上的地磁场强度较为微

弱, 导致由磁力矩器产生的控制力矩存在一定的输出

增益上限, 使得姿态动力系统的稳定过程较为缓慢,

在控制能力和控制效果上具有一定程度的局限性.

近年来, 随着航天技术的不断进步和发展, 空间

任务对卫星姿态稳定与调节能力的要求也在不断提

高 [2]. 对于仅依赖磁力控制存在的瞬时欠驱动问题,

文献 [3–6]中提出通过在一段时间内取平均的周期性

理论来解决, 主要利用最优和鲁棒周期控制理论为一

些不同的姿态控制系统构型设计状态和输出反馈调

节器. 面对磁力矩器的增益限制问题时, 为了保证系

统的稳定性, 则可以采取使用其他执行机构的方法.

针对具有混合型执行机构的姿态控制系统, 较早的研

究出现在文献 [7]中, 作者提出一种使用推进器和反

作用飞轮的组合控制算法实现姿态机动 . 随后 ,

Hall等在文献 [8]中提出使用推力器进行 bang-bang

控制来提供精度较低的姿态机动, 通过动量轮实现精

确的姿态调整. 此外, 磁力矩器也可用于配合其他类

型的被动稳定方式进行姿态控制, 例如重力梯度稳

定[9,10]、气动稳定[11] 等. 文献 [12]讨论了一种同时利

用磁力矩器和反作用飞轮的控制方案, 提出了一种基

于欧拉轴瞬时旋转的算法, 使得机动过程中反作用飞

轮的饱和发生率得到有效降低. 文献 [13]针对将磁力

矩器和飞轮作为混合执行机构的姿态控制系统, 提出

了一种解耦的变结构控制算法, 有效地抑制了反作用

飞轮的饱和问题, 并弥补了仅依赖磁力矩器导致系统

姿态稳定所需时间较长的缺陷.

当使用脉冲推力器配合磁力矩器进行姿态控制

时, 磁力矩器提供连续控制信号, 脉冲推力器提供离

散控制信号, 因而会产生“连续+脉冲”的混合控制方

法. 这种混合控制方法采用脉冲推力器来补偿磁力矩

器在上述控制输出增益的缺失. 文献 [14]提出了按照

航天器的配置约束进行总控制力矩分配的设计, 通过

加入脉冲推力器配合磁力矩器来提高系统控制性能.

文献 [15]考虑了连续推力与洛伦兹力的组合, 以及脉

冲推力的非最优组合. 在文献 [16]中, 为了实现全状

态问题可控, 针对脉冲推力和洛伦兹力驱动的联合使

用, 提出了一种新型的连续/离散线性二次型调节器,

以最优的方式组合两种驱动方法, 通过合理选择加权

矩阵, 使得推力需求与传统相比显著降低. 文献 [17]

在航天器所处轨道是圆轨道的情况下, 提出了一种对

混合控制器的两个部分同时进行设计的控制方法, 针

对磁力矩器控制权限的变化, 设计了一种基于系统能

控性的脉冲施加方法.

考虑到实际航天器的运行轨道多为椭圆轨道, 且

相比圆轨道固定的轨道高度, 椭圆轨道的不同轨道参

数会使轨道上的地磁场强度发生变化, 进而会对磁力

矩器的控制能力产生不同的影响. 本文将文献 [17]中

只适用于近地圆轨道的控制方法扩展到中高轨道高
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度的椭圆轨道, 研究椭圆轨道上磁控能力的变化, 利

用最优控制理论, 设计面向椭圆轨道的航天器混合姿

态控制方法, 根据仿真试验分析椭圆偏心率对系统磁

控能力的影响, 验证混合姿态控制方法在椭圆轨道上

的可行性. 

1　考虑混合执行机构的航天器
姿态动力学建模

航天器旋转体采用欧拉刚体方程进行建模, 有

Iω̇ + ω×Iω = τmag + τimp + τdist. (1)

ω I

τmag τimp

τdist

(·)×

其中,  代表航天器角速度矢量,  代表其转动惯量矩

阵,  是由磁力矩器产生的连续控制力矩,  是由

脉冲推力器产生的离散控制力矩,  是外部扰动源

产生的干扰力矩.  表示斜对称矩阵算子, 其作用

如下:

ω× =

 0 −ω3 ω2

ω3 0 −ω1

−ω2 ω1 0

 . (2)

tk, k ∈ {1, 2, ..., N}假设在 时由脉冲推力器施加

脉冲, 且对于干扰力矩考虑重力梯度扰动、剩磁干

扰、光压干扰、气动干扰, 由此各力矩可具体表示为

τmag = m×bB, (3)

τimp =

N∑
k=1

nkδ (t− tk) , (4)

τgg =
3µ

|rB|5
r×
BIrB, (5)

τmd = m×
distbB. (6)

τgg τmd

µ = 3.9859× 1014 m3 · s−2 nk

tk δ (·)
bB

rB

bB = CBGbG rB = CBGrG

CBG

rG

bG

其中 ,  表示重力梯度干扰 ,  表示剩磁干扰 ,

代表地球引力常数,  表

示脉冲推力器在 时输出的力矩,  表示狄拉克函

数. 对于在体坐标系下表示的磁场矢量 和位置矢量

, 均可通过旋转矩阵由其在地心惯性坐标系下表示

的对应矢量转化得到, 即 , ,

其中 表示从地心惯性坐标系到体坐标系的旋转

矩阵. 航天器运行期间的位置矢量 与时变地磁场

通过国际地磁参考场 (International Geomagne-

tic Reference Field, IGRF)获取. 光压干扰力矩可表

示为[18]

τsrp = (rsO − rCO)×AsPs = rCs × Fsrp. (7)

rsO O s rCO

O C rCs

C s As

Fsrp

Fsrp = −AsPsolar (1 + qref) · n̂ Psolar = 4.56×
10−6 N ·m−2 qref = 1.2

n̂

其中,  表示参考点 到光压作用点 的向量, 

表示参考点 到航天器质心 的向量,  表示航天

器质心 到光压作用点 的向量;  表示航天器暴露

在太阳下的投影横截面积,  表示航天器受到的太阳

光光压力,  , 

表示单位面积的太阳光压,  表

示卫星表面材料的反射系数,  表示反射表面法向量

的单位向量. 气动干扰力矩可表示为

τdrag = rCp × Fdrag. (8)

rCp C p

Fdrag Fdrag =

−1

2
CdρatmosAdυrel

2υ̂ Cd = 2.2

ρatmos Ad

υrel υ̂

其中,  表示航天器质心   到气动作用力点   的

向量 ;  表示航天器所受到的气动阻力 , 

;  , 表示航天器阻力系数;

表示当前位置大气密度;  表示航天器迎风横

截面积;  表示航天器相对于大气的相对速度,  表

示航天器相对速度方向的单位向量.

{ϵ, η}
ϵ =

[
ϵ1 ϵ2 ϵ3

]T
ϵTϵ+ η2 = 1

航 天 器 姿 态 由 其 四 元 数 描 述 , 其 中

且 . 基于四元数可以

计算航天器任意运行时刻的旋转矩阵为

CBG =
(
η2 − ϵTϵ

)
× 13×3 + 2ϵϵT − 2ηϵ×. (9)

基于四元数的航天器运动学方程为[
ϵ̇
η̇

]
=

1

2

[
η × 13×3 + ϵ×

−ϵT

]
ω. (10)

 

2　椭圆轨道航天器混合最优控制
 

2.1　模型线性化

θ̇ ≈ ω

θ ≈ 2ϵ

t ̸= tk

在设计进行混合最优控制方法之前, 首先对航天

器动力学模型进行线性化. 在小角度假设 和

的条件下, 综合式 (1)和式 (9), 得到混合系统

状态空间方程[18], 其中当 时, 得到连续系统状态

空间方程为[
θ̇ (t)

θ̈ (t)

]
︸ ︷︷ ︸
ẋ (t)

≈
[
03×3 13×3

03×3 03×3

]
︸ ︷︷ ︸

Ac

[
θ (t)

θ̇ (t)

]
︸ ︷︷ ︸
x (t)

+

[
03×3

−I−1b×
G (t)

]
︸ ︷︷ ︸

Bc (t)

[m (t)]︸ ︷︷ ︸
u (t)

. (11)

t = tk当 时, 得到离散系统状态空间方程为
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[
θ
(
t+k
)

θ̇
(
t+k
) ]

︸ ︷︷ ︸
x
(
t+k
)

≈
[
13×3 03×3

03×3 13×3

]
︸ ︷︷ ︸

Ad

[
θ
(
t−k
)

θ̇
(
t−k
) ]

︸ ︷︷ ︸
x
(
t−k
)

+

[
03×3

I−1

]
︸ ︷︷ ︸

Bd

[nk]︸︷︷︸
vk

. (12)

x (t) u (t)

vk N

tk, k ∈ {1, 2, ..., N} t−k t+k

其中, 向量 为系统状态,  表示连续磁力矩输

入量,  表示离散脉冲推力输入量, 共有 个离散脉

冲施加在时刻 上, 而 和 分别

表示脉冲施加的前后时刻. 

2.2　磁控能力分析与脉冲时刻的选择

tk, k ∈ {1, 2, ..., N}
∆t

混合姿态控制方法通过在磁力矩器最不能够控

制系统时施加脉冲, 以弥补在这些时刻磁力矩器控制

权限的不足. 为了评估磁力矩器对系统的控制能力,

选择脉冲施加时刻 , 计算连续系统

在总运行时间内每个跨越宽度为 的微小时间间隔

上的可控性格拉姆 (Gramian)矩阵, 评估其逐点可控

性[17]:

Wj =
w t̄j+∆t

t̄j

e[(t̄j+∆t)−τ]AcBc (τ)B
T
c (τ)×

e[(t̄j+∆t)−τ]AT
c dτ. (13)

Wj t̄j j ∆t

Ac Bc (t)

其中,  表示从 开始的第 个宽度为 的小时间

间隔上的可控性 Gramian矩阵 ,  和 为式

(11)中的矩阵.

∆t

∆t

通过遍历整个轨道周期, 在周期内每个宽度为

的微小时间间隔上计算其可控性 Gramian 矩阵来评

估此时磁力矩器的瞬态控制能力. 随后, 计算每个小

时间间隔 上 Gramian矩阵的最小特征值, 并求出

在每个轨道周期上最小特征值达到局部极小值的时

刻, 即磁力矩器控制能力最弱的时刻, 在此时使用脉

冲推力器施加脉冲控制信号用以补偿磁控在此时控

制能力的不足, 从而改善航天器系统的姿态控制性能. 

2.3　混合线性二次型控制器设计

对于混合使用磁力矩器和脉冲推力器的航天器

姿态控制系统, 考虑其混合性能指标[19], 有

J =
1

2
xT (tf)Sx (tf)+

1

2

N−1∑
k=0

w t−
k+1

t+
k

[
xT (t)Qcx (t)+

uT (t)Rcu (t)

]
dt+

1

2

N−1∑
k=1

[
xT

(
t−k
)
Qdx

(
t−k
)
+

vT
kRdvk

]
. (14)

tf t+0 ≜ t0 t−N ≜ tf S =

ST ⩾ 0 Qc = QT
c ⩾ 0 Rc = RT

c

Qd = QT
d ⩾ 0

Rd = RT
d

其 中 ,  表 示 终 止 时 间 ,  且 . 

设置了末端状态,  和 是

连 续 状 态 和 控 制 的 权 重 矩 阵 ,  和

是离散状态和控制的权重矩阵.

分别构造连续和离散系统的哈密顿函数, 有[19]

Hc (t) ≜
1

2
xT (t)Qcx (t) +

1

2
uT (t)Rcu (t)+

λT (t) [Acx (t) +Bc (t)u (t) + d (t)] , (15)

Hd (tk) ≜
1

2
xT (t−k )Qdx (t−k ) +

1

2
vT
kRdvk+

vT
k [Adx (t

−
k ) +Bdvk] . (16)

将连续和离散哈密顿函数代入系统混合性能指

标中, 基于最优控制理论, 使用变分法可以得到连续

和离散时间黎卡提 (Riccati)方程如下:

Ṗ (t) =− P (t)Ac −AT
c P (t)−Qc+

P (t)Bc (t)R
−1
c BT

c (t)P (t) , (17)

P (tf) = S, (18)

P (t−k ) =P (t+k )− P (t+k )Bd

[
Rd +BT

d P (t+k )Bd

]−1 ·
BT

d P (t+k ) +Qd.
(19)

tf P (tf) = S[
t+k , t

−
k+1

]
tk

P
(
t+k
)

P
(
t−k
)

P
(
t−k
)

t0 = 0

P (t)

随后, 从末端时刻 开始, 以 为终值条

件 , 在连续区间 上对连续 Riccati方程式

(17)在时间段内向前积分, 直至达到脉冲时刻 , 使

用离散时间 Riccati方程式 (19)完成从 到

的跳变, 然后以新的值 作为下一个连续

积分区间的终值条件开始新一轮的积分, 一直重复这

个过程直至达到初始时刻 , 这样就得到了航天

器在整个运行期间内的 Riccati方程的解. 因此, 在对

式 (1)中的非线性航天器动力学方程求解时使用的是

Riccati方程的解 以及其脉冲前的值 , 利用式

(20)和 (21)可以使得磁力矩器和脉冲推力器产生最

优的混合控制力矩组合 , 即最优连续和离散控制

律[17] 为

uopt (t) = −R−1
c BT

c (t)P (t)x (t) , t ̸= tk; (20)

vopt
k = −R−1

d BT
d A

−T
d [P (t−k )−Qd]x (t−k ) , t = tk.

(21)
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3　椭圆轨道磁控能力及混合控制
结果评估

I = diag{27,
17, 25} kg ·m−2 mdist =[
0.01 0.01 0.01

]T
A ·m−2

航天器参数选择如下 : 转动惯量

, 航天器星上剩余磁偶极矩

. 假设航天器运行在一个

开普勒轨道上, 轨道参数列于表 1, 轨道半长轴、偏心

率的具体取值详见各小节说明.

Qc = blockdiag {qc · 13×3, qc · I}
Rc = rc · 13×3

Qd = blockdiag {qd · 13×3, qd · I}
Rd = rd · 13×3

blockdiag {·}
Qd = 06×6 Rd

rc = 3× 105 qc = 1×
108 rd = 1× 1015 qd = 1× 1013

S = P (tf) = 06×6

在混合线性二次型调节器的设计中用于计算混

合性能指标而使用到的权重矩阵取为常数. 其中, 连

续状态权重矩阵 和连

续控制权重矩阵 之间的比值关系 (离散

状态权重矩阵 和离

散控制权重矩阵 同理)决定了控制优化

过程中系统状态和控制增益对性能指标的影响, 其中

表示分块对角矩阵. 假设状态权重矩阵

, 而控制权重矩阵 取得极大值, 使得此

时离散状态不受任何限制而脉冲推力器的任何增益

输出均受到严重限制, 此时混合控制器将变为纯磁控

制器. 选取连续权重矩阵参数 , 

, 离散权重矩阵参数 ,  ,

终端权重值设置为 . 

3.1　磁控能力评估

e ∈ [0, 0.6]

e ∈ [0, 0.6]

首先对椭圆轨道参数变化对磁控能力的影响进

行评估. 选取一个椭圆轨道, 为了探究椭圆偏心率对

一个周期上磁控能力最低点出现时刻的影响, 选取椭

圆偏心率变化范围为 , 变化步长为 0.01, 固

定近地点高度为 1350 km, 初始轨道参数见表 1. 按

照式 (13)给出的方程计算出每个小时间间隔上的

Gramian矩阵及其最小特征值. 随后寻找在一个完整

的轨道周期上, 系统能控性矩阵最小特征值的局部极

小值, 记录此时间点. 当在每个轨道周期内求取两个

局部极小值时, 按照给定步长遍历 之间所

有取值点之后, 得到磁控能力最低点出现时刻与椭圆

轨道偏心率变化的关系, 如图 1所示. 观察图 1可以

发现, 随着椭圆轨道偏心率的增大, 磁控权限最低点

在每个轨道周期中出现的时刻差值逐步减小而后趋

于稳定.

进一步分析可知, 当轨道偏心率为 0时, 即运行

轨道为圆轨道时, 在一个轨道周期上能控性 Grami-

an矩阵最小特征值出现局部极小值的时间差为 0.5

T. 结合航天器在圆轨道上的实际运行情况分析, 局

部极小值的出现意味着航天器在此时运行至接近地

球南北极的位置, 故而航天器在运行周期上经过这两

点产生的时间差为半个轨道周期, 即 0.5 T. 而随着偏

心率的增大, 轨道半长轴增大, 椭圆轨道靠近地球南

北极的两点不再能平分整个轨道一周的长度, 因此航

天器从地球的一极沿靠近地球的一侧运行到地球的

另一极所需要的时间不再是整个轨道周期的一半. 以

轨道上处于地球南北极上方的两点将整个椭圆轨道

周长分为长、短两个部分, 靠近地球的一侧轨道长度

较短, 远离地球的一侧长度较长. 与此同时, 航天器在

椭圆轨道上运行到达南北极上空的两个时刻也将每

个在轨运行周期划分成长、短两个部分, 同理沿靠近

地球一侧的运行时间较短, 远离地球的一侧用时较

长. 选取其中用时较短的部分作为上述计算中的局部

极小值时间差, 可以发现, 局部极小值间隔的时间段

占整个轨道周期的比例随着偏心率增大而减小, 当偏

心率增大到一定程度, 这一段的轨道长度占整个轨道

周长的比例不再发生显著变化, 两个局部极小值出现

 

表 1    航天器椭圆轨道参数

Table 1    Spacecraft elliptical orbit parameters

参数 数值

轨道倾角/(º) 87

近地点角距/rad 0

升交点赤经/rad 0

真近点角/(º) 0

 

(a)

(b)

(c)

0.6

0.4

0.2

0.6

0.4

0.2

   0

0.6

0.5

0.4

T
m

in
1
/

O
rb

it
 p

er
io

d
T

m
in

2
/

O
rb

it
 p

er
io

d
T

d
et
/

O
rb

it
 p

er
io

d

Eccentricity
0          0.1         0.2         0.3         0.4         0.5         0.6

图 1    椭圆轨道磁控权限最低点随偏心率变化曲线

Fig. 1    Curves of the lowest point of magnetic control

authority of elliptical orbit changing with eccentricity
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的时间差也逐渐趋于定值. 

3.2　磁控权限变化

bG

在椭圆轨道磁控权限变化的研究及后续磁控力

矩仿真中使用的地磁模型基于国际地磁参考场 (In-

ternational  Geomagnetic  Reference  Field,  IGRF).

IGRF采用球谐函数的展开形式表征地球主磁场的分

布, 其计算地磁场的过程可以描述如下: 输入当前所

在经纬高位置参数, 通过坐标系转换, 将参数转换到

球面地心坐标系, 获取所需时刻的高斯球谐系数, 在

经过球谐系数的线性插值计算得到修正后的球谐系

数后, 与球面地心坐标系的坐标共同使用求出地磁参

考模型磁场分量, 最后再进行一次坐标转换, 得到大

地坐标系下的地球磁场. 航天器运行各时刻对应的地

心惯性坐标系下地磁场矢量 , 可以通过一系列的坐

标变换获得.

∆t

选取椭圆轨道参数如表 1所示, 固定近地点高度

为 1350 km, 椭圆轨道偏心率为 0.1, 椭圆半长轴约

为 8587 km. 根据航天器动力学和运动学方程, 建立

起系统的仿真模型. 对于混合线性二次型方法的控制

结果仿真实现, 首先需要计算连续系统的总运行时间

上跨度为 的小时间间隔上的可控性 Gramian矩

阵, 然后确定其最小特征值在每个轨道周期上出现局

部极小值的时刻, 将这些时刻作为脉冲施加的时刻.

对航天器在两个轨道周期上的可控性 Gramian矩阵

进行计算.

图 2表征了给定航天器在指定参数和椭圆轨道

t̄j = 0.3 T t̄j = 0.65 T

0.3 T 0.65 T

上运行时, 能控性 Gramian矩阵最小特征值在两个

轨道周期上的演化. 注意到, 在第一个轨道周期内, 由

和 开始的小时间窗口内的能控

性 Gramian矩阵最小特征值是整个周期内的两个局

部极小点, 说明此时磁的控制权限缺失最为显著. 与

此同时, 可以观察到在第二个轨道周期, 磁控权限的

变化重复了前一个周期的趋势, 这说明若将脉冲施加

时刻固定选在每个周期的相同位置, 可以在整个运行

时间上对磁控起到补充控制的作用, 使得航天器姿态

控制效果得到一定改善. 因此, 本算例在每个周期内

的 和 处施加脉冲. 

3.3　混合最优算法结果

[L,W,H] = [1, 0.5, 0.3]

As = L ·W = 0.5

C s rCs = [0.1, 0, 0.05]

n̂ = [0, 1, 0] Ad = W ·H =

0.15 C p

rCp = [0.05, 0.05, 0]

υrel

υ̂ = [−1, 0, 0]

在 3.2节中给出的椭圆轨道条件下, 航天器为形

状近似为长方体的小质量卫星 , 其长宽高取为

 m , 取航天器暴露在太阳下

的投影横截面积取  m2, 航天器质心

到光压作用点 的向量  m, 由于

轨道倾角较大, 反射表面法向量单位向量平均取为

; 航天器迎风横截面积

 m2, 航天器质心 到气动作用力点  的向量

 m. 由于此高度上大气稀薄, 航天

器相对于大气的相对速度 近似为航天器轨道速度,

可根据航天器在椭圆轨道上近地点和远地点速度取

平均来近似 , 航天器相对速度方向的单位向量

.

根据式 (20)和式 (21)设计控制律, 并将其代入

到航天器非线性姿态动力学系统中, 对混合姿态控制

系统进行仿真, 同时进行对比实验, 采用类似仅连续

LQR方法 (即不施加脉冲 )设计了单独的纯磁

LQR控制器, 为了保证对比实验的可信度, 在纯磁

LQR控制器的设计中采用与混合控制器相同的连续

惩罚矩阵.

图 3和 4给出了航天器在椭圆轨道上运行三个

周期内的四元数矢量部分和角速度的仿真结果, 比较

了所提出的混合 LQR控制器和纯磁 LQR控制器的

性能, 分别展示了混合执行机构和单独磁力矩器将航

天器姿态从初始条件收敛到平衡态时的控制过程. 结

果表明, 利用这种权重矩阵的选择以及脉冲施加时刻

的选取, 结合混合 LQR控制器可以使得运行在椭圆

轨道上的航天器姿态四元数和角速度从初始状态趋

 

t j
- / Orbit period

0                   0.5                 1.0                 1.5                 2.0

(×10-14)
1.5

1.0

0.5

   0

λ 
  
  
 {
W

}
m
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图 2    椭圆轨道磁控权限变化曲线

Fig. 2    Elliptic magnetic control permission

change curve
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向稳定平衡状态, 而且在调节时间和系统瞬态性能方

面相较于传统单一磁控 LQR控制器取得了显著提

升. 在对系统状态方程进行解算的同时也可以获得在

三个方向上连续和离散控制力矩的变化曲线, 分别如

图 5和 6所示, 表明通过额外增加脉冲推力可使得磁

控工作量在后几个轨道周期上大幅减少. 

4　结语

采用磁力矩器和脉冲推力器共同作为航天器执

行机构能够克服单一执行机构对姿态控制系统带来

的限制和问题. 本文从纯磁航天器姿态控制系统的缺

点入手, 着重研究了在椭圆轨道上纯磁控制权限的变
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图 3    四元数矢量变化曲线

Fig. 3    Quaternion vector change curve
 

 

  0.02

       0

-0.02

  0.02

       0

-0.02

  0.02

  0.01

       0

-0.01

(a)

(b)

(c)

Hybrid                          Solely magnetic

ω
  
 /

 (
ra

d
·s
-
1
)

1
ω

  
 /

 (
ra

d
·s
-
1
)

2
ω

  
 /

 (
ra

d
·s
-
1
)

3

Orbit period

0                                             1                                              2                                             3

图 4    航天器角速度变化曲线

Fig. 4    Angular velocity curve of spacecraft
 

曹家璐 等: 面向椭圆轨道的航天器混合最优姿态控制 585



化特点, 探究了椭圆轨道上磁控能力最小时的时刻出

现的规律, 随后提出面向椭圆轨道航天器的混合姿态

控制方法, 并进行了仿真验证. 仿真结果表明, 面向椭

圆轨道的混合姿态控制方法能够实现对航天器姿态

得稳定控制.
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