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摘要 以ASTROD I(Astrodynamical Space Test of Relativity using Optical Devices 
I，单航天器天文激光动力学)为例介绍无拖曳卫星的结构及其工作原理．推导了其动力学 

方程，并在此基础上建立了卫星的动力学数值仿真器．将 H2最优控制理论运用于以噪声 

压制为主要目的的无拖曳卫星控制系统的设计，通过传递函数法及数值法双重分析表明所 

设计的控制器能符合卫星的控制要求，同时表明在控制器设计过程中采用的线性化假设是 

适当的． 
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1 引言 

无拖曳卫星 I1--2】是一种使用微推进器实旖连续主动控制，以抵消卫星在太空中受到 

的微薄大气的阻力、太阳辐射以及其它各种扰动力从而达到更纯粹的自由落体状态的卫 

星．无拖曳卫星可用于引力波探测(如LISA[0-4])、引力理论验证(如GP—B_5J)、天文动 

力学 (如 ASTROD I[0_9])研究等．它还可应用于精确绘制地球重力场 [10--14](如 GOCE)． 

典型无拖曳卫星的工作原理为：将一个称作测试质量 (Test mass，简称 TM)的金属 

块放在卫星 (Satellite，简称 SC)的中心以屏蔽来自空间环境的非引力对它的扰动．反馈 

控制器根据测试质量和卫星之间的相对距离变化，调整推进器的推力大小以抵消环境的 

扰动，从而使卫星始终跟踪着测试质量飞行而又不与之接触．这样就保证了测试质量沿 

着纯引力轨道飞行，卫星同时也跟踪着测试质量运行作完全 自由落体运动． 

本文以ASTROD I卫星为例阐述无拖曳卫星的工作原理及其仿真与控制研究．AS— 

TROD I任务由倪维斗教授提出 ]，其概念是使用一个在绕太阳轨道上飞行的无拖曳卫 

星与地球基站进行激光干涉和脉冲测距，从而将太阳系天体和航天器的测距精度由当前 

微波测距的m级提高至mm级．通过高精度测距可以精确地探讨天文动力学．ASTROD 

I的科学目标主要有几个方面：改进广义相对论后牛顿参数 、 和万有引力常数的时 

2011—03—02收到原稿， 2011—03—22收到修改稿 

f hongyin831i@qq
． com  



天 文 学 报 52卷 

间变化率等基本物理参数的测试灵敏度 (提高 1—3个数量级)；提高检测相对论性时空基 

本定律的能力；提高太阳4极矩参数 、太阳、行星与小行星的质量、密度等参数的测 

量精度 1—3个数量级． 

卫星使用EPS(Electrostatic Positioning／Measurement System，静电位置悬浮及测量 

系统)[15--17]来测量测试质量的相对移动并对之施加静电力和力矩．EPS的工作原理是： 

由电桥电路测量测试质量和在其周围放置的多组电容极板 (一般与卫星平台刚性相连)之 

间的电容[18_．然后根据测试质量和不同位置电极之间的电容的变化得知测试质量相对于 

这些电极的位置和姿态．在此卫星中测试质量的平动自由度保持无拖曳状态，EPS不对 

其施加任何的力．根据 EPS的测量结果去指导无拖曳控制器，然后命令微推进器 (如： 

FEEP[ ](Field Emission Electric Propulsion))输出相应的推力，最终使得卫星在无拖曳 

控制的自由度上始终跟随着测试质量的运动轨迹．卫星姿态控制环使用星敏感器测量卫 

星相对于惯性空间的姿态，同时使用微推进器产生的力矩来进行姿态调节． 

本文中涉及的无拖曳卫星拥有一个放置在中心的方形测试质量，其原理具有代表性， 

是无拖曳卫星的典型模型．其他具体的无拖曳卫星 (如 LISA，2个测试质量； GOCE，6 

个测试质量)可由此拓展而得，并无原则上的不同．卫星中使用的测试质量位置传感器也 

可以由光学或超导磁悬浮传感器代替． 

表 1根据控制任务列出了 ASTROD I不同控制环对应的传感器和执行器及其控制的 

需求指标 [1l3]． 

表 1 控制环的分解 

Table 1 Breakdown of control loops 

Control loop Sensor Actuator Requirements of controller design 

注： -厂为频率 

2 无拖曳卫星的动力学建模 

2．1运动方程 

无拖曳卫星的运动 可分解为两个刚体的运动：卫星整体相对于惯性坐标系的运 

动与测试质量相对于卫星的运动． 

卫星的平移运动方程： 

‰i： i+ 1 L，
⋯

i tr0l+fi ． 

本文的方程中，向量上标为描述向量所使用的坐标系简称，下标为向量的两端点简称或 

表示向量的来源．如： -b为卫星b相对于惯性坐标系 i的位置矢量在惯性坐标系中的表 

述．i_惯性坐标系；b=卫星坐标系；seI-xS~传感器坐标系，tm=测试质量坐标系．矢 

量上方加一个点的是其一阶导数，加两个点的是其二阶导数，加 “ ’的没有特殊含义，表 
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示和原矢量联系又有区别． (1)式中7'ii-b为卫星在惯性系的坐标，9i-b为引力加速度， 
， 。 r0】为推进器的控制力， ， i 为空间环境的扰动， msc为卫星质量． 

卫星旋转运动方程： 

b=(Islec)一 [tc~o t 。l+t3i t一 b×( b)]， (2) 

寸 = b oq ． (3) 

上式中 b为卫星相对于惯性系的角速度， ：为卫星转动惯量矩阵，tab．st为外部扰动 

力矩， ￡ r0l为控制力矩， q 为卫星姿态四元素 [2o]，o为四元数乘法． 

测试质量平移运动方程： 

se

，
tm

ns
= △gsbe

，
tm
ns+ ，

。

se

。

n str0l+f~sT)一 1 ，
⋯

sens

pl，t ， (4) 

科里奥利加速度： 一2W s
．

e n × ~ s
。

e n s

． 
， 

切向牵连加速度： 一 ~si-ben。×(rs en。s +r。s。e n s,tm)， 

法向牵连加速度： 一 is_ben × ×( se ns + s。e n s， )]， 

其中 管 为测试质量在传感器坐标系中的坐标， s。e n s． 为传感器坐标系相对于卫星质 

心的偏移， △g 为重力梯度加速度， ， rol为卫星控制力， ，dissen s为卫星所受的扰 

动力，，； l， 为测试质量耦合力产生的相对加速度，mTM为测试质量的质量． 

测试质量旋转运动方程： 

~

s

t

e

m

ns，tm=(Jttmm)一 tcm。ntr。l+ttcm。upl
，tm  

q．st
e

m

ns 

( 暑+ 8temns
，tm)×』ttmin L~ ti．

mb+ t m 
s~tm )] 

^ tm  u ‰tm 
， 

， (5) 

(6) 

其中 t。m -tm为测试质量的相对角速度，J ：为测试质量转动惯量矩阵，￡t m。 t r0l为测试 

质量所受的控制力矩，t tm。 乩 为测试质量所受的耦合力矩， 。为测试质量相对姿态 

四元素． 

2．2 数值仿真器 

为了研究无拖曳卫星的运动及其控制，我们在 Matlab／Simulink平台上建立了数值 

仿真器，如图 1所示．数值仿真器主要包含 SC&TM、Sensors、DFAC、FEEP&SUS 4 

个模块．每个模块分别实现不同的功能，并且它们的输入输出信号依次连接 (前一个输出 

信号是后一个的输入)形成无拖曳卫星的控制闭合环路．下面分别介绍各个模块的功能： 

(1)SC&TM模块实现运动方程 (方程 (1)一(6))的求解，同时还包含测试质量与卫星 

的耦合以及一阶太阳引力场模型．输入量为卫星的控制力和环境扰动，输出量为卫星及 

测试质量的运动状态． 

(2)Sensors模块实现传感器 (表 1所列)的噪声模拟．使用单位白噪声经过特定噪声 

特性的线性传递函数模拟，噪声特性见图2(c)和 (d)．图2(c)中下标 STR—trac为星敏感 

器噪声，图2(d)中EPS—posi和 EPS—atti分别为测试质量位置和姿态测量噪声． 

(3)DFAC模块为无拖曳和姿态控制算法，在第3节中详细设计． 
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图 2 ASTROD I卫星传感器与执行器噪声频谱特性 

Fig．2 Power spectrum of ASTROD I's sensors and actuators 

表 2 ASTROD I仿真器基本参数 

Table 2 Basic param eters of ASTROD I sim ulator 

3×3 M atrix diagonal off diagonal 

g trans Translational coupling coefficient 一10 

K r。t Rotating coupling coefficient -10 

K trans2r0t T2R Cross—coupling coefficient -6 x 10一 u 

g rot2trans R2T Cross—coupling coefficient --2× 10一 

t

t

m
m TM inertia matrix X = Y= 5．4， = 7．25× 10一 

SC inertia matrix X= 263，Y= 260，Z= 351 

histⅢ 。 TM Tr anslational actuation m atrix 0．22 

his 。t TM  Rotating actuation matrix 1 

-- 0．39× 10—7 N ．m 一1 

- 0．1× 10—7 N ．m ．rad一1 

— 6× 10—10 N 

一 2× 1O一10 N ．rad一1 

O 

0 

0．22 

0．005 

kg．m2 

kg．m2 

m ～ 1 

注： K 是耦合系数矩阵， 为传动系数矩阵 
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同理测试质量的旋转运动方程司线性化为 

』懈s1tm≈( ) tm l+ ⋯tm p1．tm】一 ti】bm． (8) 1 
≈  tm  

'tm 

‘ 

对于测试质量的平移运动作如下假设： △g ≈0；非线性的科里奥利加速度和法 

向附加加速度可忽略．于是测试质量平移运动方程 (4)可线性化为 

．．se

Itm

ns 1 (，
c

se

⋯

ns 。l+， )～ 1 ， l}t
m 一 白 ×( s+ sens加)· (9) 

将 (9)式代入测试质量和卫星间的耦合关系以及 EPS的传动关系，整理可得如下线性方 

程组： 
，  

』 =A +Bu札+B”叫 (10) 
【Y=Cx+ 

其中运动状态 、控制输入 和控制器噪声 tt，分别为 

一  

A 
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控制输入矩阵 B 及控制器噪声输入矩阵 B 为 

其中 

Bu= B" 
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=

Vn~ise
- star-sens

／，c= 
浮 [15,21]．为满足 ASTROD I卫星控制要求，控制器的设计目标主要是抑制被控变量的噪 

对于可观可控的线性时不变系统 F(图 3)，西为广义噪声， 为广义控制输入， 雪 

为广义测量信号， 2为控制器设计时需要尽量减小的信号， z为控制器． 

图 3 广义被控线性时不变系统 

Fig．3 Generalized linear time—invariant(LTI)plant 

存在 H2最优控制器 2，使从 2到 西的传递函数 西的 H2范数最小 [12--13 

T乏西一min llT2西ll2 (12) 

运用 H2优化理论设计控制器，第 1步也是最重要的一步是定义广义被控系统 P．传 

感器及执行器的噪声特性以及对控制器输出能量的加权都需要包含在 P的定义中．得到 

了jF)后使用Matlab中Robust Control工具箱的相关函数来解 (12)式的优化问题，得到 

解 2． 

对于ASTROD I的控制器设计，广义被控对象包括图4所示的内容．其中：G(8)为 

方程 (10)对应的线性系统，d 为传感器噪声驱动 (白噪声)， 为传感器噪声频率特性 

的滤波器 (包括：星敏感器噪声 WSTR_trac；EPS位置测量噪声 WEPS_posi；EPS姿态测量 

噪声WEPS_arti)，d2为被控对象输入噪声， z代表输入噪声频率特性的滤波器 (包括： 

FEEP力噪声 WFEEP—f；FEEP力矩噪声 WFEEP_t；EPS姿态悬浮噪声 。_t)． 为 

对控制量的惩罚函数，以防止控制器输出能量大得无法接受 (包括： FEEP力惩罚函数 
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W  
一

FEEP』；FEEP力矩惩罚函数 W 一FEEP ut；EPS姿态悬浮力矩惩罚函数 W 一。p—t；W 

为对被控状态的惩罚函数)． 

图 4 ASTR0D I加权广义被控系统 P 结构图 

Fig．4 Structure of weighted generalized plant 

将图4按照图 3标准二端口的形式重新整理可得到图 5．对照图3与图 5逐一分析其 

对应的部分，可以得广义被控对象：广义噪声输入西=d1)、广义控制输入 =u、 

广义测量输出 b 、 纛／J ，需要最小化的量乏= =( 

图 5 图 4按标准二端口形式重新整理结果 

Fig．5 Reformation of Fig．4 into standard two—port network 

在 Matlab中依照图 5的拓扑结构将各分系统连接起来可得到 P的传递函数．运用 

Matlab的Robust Control toolbox即可解出所需的控制器．对于 ASTROD I控制器的设 

计，传感器以及执行器的噪声特性 1和 w2已经在仿真器中给出．接下来的重点是加 

权函数 ．经过反复的设计调试发现控制要求在 ImHz处难以得到满足．所以权函数 
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需加重在这一频段的惩罚， 

W  = 

选择如下： 

(s+0．6283)(s+6．283×10一。) 

fs+0．oo6283)(~+0．0006283) 

由下一节的图 8可见此权函数的选择使系统被控物理量的噪声在 1 mHz处有较大的压 

制，达到控制器设计的要求． 

4 控制器闭环分析 

对被控状态 、 b进行闭环的传递函数分析，每个状态向量选取其 分量分 

析，分别为 rt ， 、0 。 对测试质量的相对位移 ． 的传递函数法分析结果见图6(a)． 

图中蓝色实线为 ． 最终噪声，满足无拖曳环的控制要求．灰色区域为 “禁区”(若进入 

则无法满足设计要求)．其它颜色的曲线为各噪声源，包括传感器和执行器的噪声对 t ． 

噪声的贡献．同时由图可见： t 在低频率段的噪声是 FEEP—f噪声即推进器噪声引 

起，高频段的主要噪声是 EPS_posi即位置传感器噪声引起． 

卫星状态0 ． 传递函数法分析结果见图6(b)．图中蓝色实线为 0 ， 最终噪声，满足 

姿态环指向精度控制要求．其它颜色的曲线为各噪声源，包括传感器和执行器的噪声对 

0 。
． 噪声的贡献．灰色区域为 “禁区”．同时由图可见：姿态环的主要噪声来自于 FEEP_t 

即推进器的力矩噪声． 

测试质量剩余加速度，即测试质量受到的非引力加速度尽可能小是无拖曳环的最终 

控制要求．将 (10)式展开并写成分量形式并取其第 3行，即 对应的行可得： 

~

b

se

，

n

tm

s 
=  

se

，t

n

m
s+ 

，

tm+ T tm。nt r0l+ f1 、 

A se ns (瑶)_。TL t r01一，。se0ntns ro1／'~sc 、 

上式右边前 3项为测试质量所受的非引力加速度：测试质量平移耦合 ：! se}tmns，测试 

质量旋转耦合 t。m }tm，EPS控制力矩的伴随力 Tt m。 r0l，第 4项为切向牵 

连加速度，第 5项为卫星的控制加速度． 

△。 s en
，

s 
。 =  

K  t ran s se

， 

n s+ —
K  ro t2 tra

—

ns t

。

m  

。， 
+ 
hI StransT tm

。 rol (14) 

根据 (14)式运用闭环传递函数法分析得测试质量非引力加速度见图 7(a)．图中蓝色 

实线为测试质量加速度噪声 △0 sens ⋯ 满足无拖曳控制的要求．由图可见测试质量旋 

转耦合和 EPS控制力矩的伴随力成为非保守力的主要构成，直接影响了无拖曳的控制性 

能．因此无拖曳控制的设计不仅要着眼于减小测试质量的偏移 管 同时也要在测试质 

量悬浮环设计的时候考虑到控制器输出 】带来的加速度噪声． 

卫星随着测试质量飞行作自由落体运动，其非引力加速度噪声如图7(b)．其加速度噪 

声 △0 se n s⋯av的主要来源为推进器的噪声 FEEP_f以及无拖曳环的传感器噪声 EPS—posi， 

太阳辐射压噪声的影响可忽略不计．卫星承受来自太空的扰动，因此其加速度噪声和测 

试质量的加速度噪声相互比较可见：在测量频段上测试质量加速度噪声要小1 3个数量 

级． 
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图6传递函数法分析． (a)"Pt ， ，(b)日 。， 

Fig．6 Transfer function analysis．(a)T"tm，z，(b)0sc，z 
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图7传递函数法分析． (a)△n 。g av，(b)△0 sen s。g av 

Fig 7 Transfer function analysis．(a)△a ： 。grav，(b)△0；：譬。gr 

比较传递函数分析法和数值模拟的傅立叶分析可见 (图 8)：对于被控状态 tm_ 、 

9s。
， 以及△n 蒜0gr 、Aasc,~nog av两种分析方法达到了一致，说明了控制器的有效性， 

在控制器设计的过程中对模型的线性化假设是可以接受的．图中实线为上述各个变量传 

递函数法分析的结果 (同图6与图7)，虚线为数值仿真器模拟的输出做频率分析的结果， 

两者在测量频率区间基本重合． 
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图8传递函数分析结果与数值模拟分析结果的比对． (a)?'tin， ，(b)Osc,z，c)△ ； 。g ，(d)△a。s en， s。g 

Fig．8 Comparison of transfer function analysis and numerical simulation．(a)rtm，z，(b)0sc，∞， 

(c)AaS en s。g ，(d)△0嚣n， s。grav 

5 结论 

本文简述了无拖曳卫星的工作原理并推导了其运动方程．在此基础上运用 Matlab 

／Simulink建立了以EPS为位置传感器和 FEEP离子推进器为推进器的单测试质量无拖 

曳卫星的动力学全真数值仿真器．然后根据控制器设计的需要推导了卫星及测试质量的 

线性运动方程并使用H 优化理论设计了最优控制器，使得被控状态的H2范数最小化． 

传递函数分析表明控制器符合无拖曳卫星的无拖曳环和姿态环控制要求．并且将之代入 

数值仿真器得到更接近真实情况的数值模拟，验证了控制器设计过程中的线性化并未丧 

失一般性且数值仿真器能很好地模拟卫星及测试质量的运动． 
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ABSTRCT Taking the ASTROD I mission as an example．the structure and principle of 

drag—free satellite are presented．We derive the dynamics of drag—flee satellite and its test 

mass，based on which a numerical simulator is built for them．Then．H9 optimal strategy is 

used to develop the controller for the satellite to reduce the resulted noise．The comparison 

between the transfer function analysis and the periodogram of numeriea1 simulation indi． 

cates that linearization of the dynamics is appropriate and the simulator is correct．Also we 

can conclude that the controller Call fulfil1 the requirement of the mission． 
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