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双太阳翼GEO卫星在轨角动量管控方法
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摘 要: 地球同步轨道（GEO）卫星在轨的主要环境干扰力矩为太阳光压力矩和重力梯度力矩，干扰力矩的累

积效应表现为飞轮转速的变化，需要通过外力矩进行角动量卸载避免飞轮饱和。由于GEO磁场极弱，卫星无法使

用磁力矩卸载，只能通过喷气卸载，而喷气将对卫星轨道产生影响，因此需要尽可能延长卸载周期。针对配置双对

称太阳电池阵 GEO卫星的角动量管控需求，首先建立卫星在惯性空间中角动量积累模型，并映射到卫星本体系

中，得到本体系中的角动量变化规律。通过飞轮在轨转速遥测数据，精确辨识获取环境干扰力矩特征参数，获得真

实可靠的干扰模型。以角动量卸载周期最长为原则，基于在轨环境干扰模型制定角动量管控策略，并准确预估下

次角动量卸载时间。经在轨数据处理与分析表明：提出的角动量管控策略，可有效将飞轮的角动量卸载周期提升

为原来的 2倍，有效提升卫星在轨应用效能，具有实际工程意义。
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Abstract: The main environmental disturbance torques of on-orbit geosynchronous earth orbit（GEO）satellites
are solar pressure torque and gravity gradient torque. The cumulative effect of disturbance torque is the change of
flywheel speed. In order to avoid flywheel saturation，it is necessary to upload the angular momentum by means of
external torque. Since GEO magnetic field is extremely weak，GEO satellites cannot use magnetic torque to upload
angular momentum，and can only unload angular momentum by jet，which will affect the satellite orbit. Therefore，it
is necessary to extend the unloading period as long as possible. In order to meet the angular momentum management
and control requirements of GEO satellites with double symmetric solar arrays，the angular momentum accumulation
model of satellites in inertial space is established and mapped to the satellite system，and then the angular momentum
change law in the system is obtained. With the telemetry data of flywheel on-orbit speed， the characteristic
parameters of environmental disturbance torque are identified accurately，and the real and reliable disturbance model
is obtained. According to the principle of the longest angular momentum unloading period，the angular momentum
management and control strategy is formulated based on the on-orbit environment disturbance model，and the next
angular momentum unloading time is accurately estimated. The on-orbit data processing and analysis show that the
proposed angular momentum management and control strategy can effectively double the angular momentum
unloading period of the flywheel，effectively improve the on-orbit application efficiency of GEO satellites，and has
practical engineering significance.
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0 引言
地 球 同 步 轨 道（Geosynchronous Earth Orbit，

GEO）三轴稳定卫星在轨稳态轮控模式下，通过飞

轮吸收环境干扰力矩，保持卫星姿态稳定。在环

境力矩的作用下，飞轮角动量存在随时间累积项，

需要定期进行角动量卸载，避免飞轮转速饱和。

目前，国内外针对航天器环境干扰和动力学特性

的在轨辨识已经开展了广泛研究。文献［1］提出

了一种利用光压力矩辅助卫星太阳电池翼角度调

整进行角动量管控的方法，但该卸载方法仅对对

日定向卫星适用。文献［2］设计了一种基于以飞

轮极限角动量为参考的零运动力矩分配轮系角动

量管控策略，主要目的是避免系统角动量未达到

包络面时部分飞轮角动量出现饱和。文献［3］的

研究对象限定在采用惯性系为控制基准的航天器

角动量管理。文献［4］主要解决引力梯度力矩和

气动力矩常值部分带来的角动量积累问题。文献

［5］采用引力梯度力矩平衡姿态，设计了基于极点

配置的空间站角动量管理控制器。文献［6］对环

月地轨道环绕卫星所受重力梯度力矩进行了分

析。文献［7］研究了当轨控推力器存在大力矩扰

动时系统角动量管控方法。文献［8］研究了角动

量管理对卫星轨道的影响，但均不涉及太阳光压

力矩。文献［9］研究电推进卫星通过将推力器的

指向略微偏离质心来产生控制力矩，完成角动量

卸载。文献［10］设计了一种基于气动力矩和模型

预测的低地轨道（Low Earth Orbit，LEO）卫星角动

量管控算法，但不适用于 GEO卫星。文献［11］用

几何方法详细讨论了航天器各表面受晒的情况，

推导了不同太阳光入射条件下航天器各面所受到

的太阳光压力矩数学模型。文献［12］提出一种精

确求取太阳光压有效作用面积的方法。文献［13］
对太阳光压力矩与大气阻力力矩的建模与仿真提

出了新的方法，准确地对太阳光压力矩与大气阻

力力矩进行了估计。文献［14］论述了大型三轴气

浮台转动惯量和干扰力矩高精度联合辨识技术，

但需要进行主动激励 ，不便于在轨操作。文献

［15］阐述了导航卫星太阳光压建模方法与模型特

性分析，主要研究太阳光压对轨道摄动的影响，而

不是姿态控制的影响。本文针对对称布局 GEO
卫星角动量缓慢累积的特点，开展在轨环境力矩

辨识和角动量管控研究，可为姿控系统的精细化

设计提供参考依据，并以此为基础提出使用 3台飞

轮接入闭环控制状态下的角动量管控策略，延长

角动量卸载周期。

1 惯性系下角动量模型
静止轨道卫星运行在稳态轮控模式时，通过飞

轮吸收外界干扰力矩而保持卫星姿态三轴稳定。

由于地球静止轨道高度达到 36 000 km，地磁力矩和

大气阻尼力矩可以忽略不计，只需要考虑太阳光压

和重力梯度力矩的影响。

1.1 太阳光压干扰力矩

关于太阳光压力矩，已经在很多文献中进行了

详细的推导和描述。本文的目的是在惯性坐标系

中建立太阳光压干扰模型，提取特征参数，为在轨

精确辨识奠定基础。单边太阳翼与双边对称太阳

翼的太阳光压力矩分析方法一致，其最大区别是太

阳光压压心和卫星质心距离存在较大差别。

以双边对称太阳翼为例建立太阳光压干扰力

矩模型，如图 1所示。由于角动量守恒定理须在惯

性系下描述，因此，首先建立惯性参考系 O iX iY iZ i，

其原点O i位于卫星质心，O iX i指向卫星星下点时刻

为 12：00 对应的飞行方向，O iY i 沿轨道负法向，

O iZ i、O iX i和 O iY i满足右手定则。设太阳光压压心

在 O iX iY iZ i 坐 标 系 中 的 初 始 位 置 矢 量 为 P=

[ Px Py Pz] T，太 阳 光 压 法 向 力 为 F n =

[ 0 0 F n] T，切向力为 F t = [ 0 F t 0] T，力的大

小与太阳光入射角 α的关系见文献［1］。

设惯性系中太阳光压力矩为 T is，其可根据太阳

光压力和压心矢量计算得到。由于压心矢量随卫

星的轨道运动相对惯性空间旋转，所以先计算时变

的压心矢量：

P ( t) = A y (θy) ⋅P=
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

cos θy 0 sin θy
0 1 0

-sin θy 0 cos θy
⋅
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

Px

Py

Pz

=
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Px ⋅ cos θy+ Pz ⋅ sin θy
Py

-Px ⋅ sin θy+ Px ⋅ cos θy
（1）

式中：A y (θy)为绕 y轴的旋转矩阵；旋转角 θy与轨道

角速度相关。对于GEO卫星，可直接由轨道角速度

ωo 乘以时间得到。进一步可得惯性系下时变的太

阳光压力矩 T is ( t)为
T is ( t) = P ( t) × (F n + F t) =

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

( )Px ⋅ sin θy- Pz ⋅ cos θy ⋅F t + Py ⋅F n
- ( )Px ⋅ cos θy+ Pz ⋅ sin θy ⋅F n

( )Px ⋅ cos θy+ Pz ⋅ sin θy ⋅F t

（2）

1.2 重力梯度干扰力矩

对于圆轨道卫星，在小姿态情况下，卫星本体

坐标系下的重力梯度力矩 T bg可表示为

T bg = 3ω 2o

é

ë

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê
ù

û

ú

ú

ú
ú
úú
ú

ú
-[ ]( )Iy- Iz ⋅ φ+ Iyz- Ixy ⋅ θ

-[ ]( )Ix- Iz ⋅ θ- Izx- Ixy ⋅ φ

- ( )Iyz ⋅ θ+ Ixz ⋅ φ

（3）

式中：φ、θ分别为卫星的滚动角和俯仰角。

从而可得惯性系中的重力梯度力矩 T ig ( t)为

T ig ( t) =

3ω 2o
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-[ ]( )Iy- Iz ⋅ φ+ Iyz- Ixy ⋅ θ ⋅ cos θy-

( )Iyz ⋅ θ+ Ixz ⋅ φ ⋅ sin θy

-[ ]( )Ix- Iz ⋅ θ- Izx- Ixy ⋅ φ

[ ]( )Iy- Iz ⋅ φ+ Iyz- Ixy ⋅ θ ⋅ sin θy-

( )Iyz ⋅ θ+ Ixz ⋅ φ ⋅ cos θy

（4）

稳态轮控下，卫星本体坐标系与轨道坐标系近

似重合，即 φ≈ θ≈ 0，因此，式（4）可简化为

T ig ( t) = 3ω 2o
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

- Iyz ⋅ cos θy
Izx

Iyz ⋅ sin θy
（5）

1.3 整星角动量积累模型

根据角动量守恒定理，在惯性系下对干扰力矩

进行积分即可得到惯性系中的角动量变化曲线。

设惯性系中的角动量为H i = [H ix H iy H iz] T，有

H i = ∫ t0
t f [T is ( t) + T ig ( t) ]dt （6）

展开可得

H ix= ∫ t0
t f [(Px ⋅ sin θy- Pz ⋅ cos θy) ⋅F t +

Py ⋅F n - 3ω 2o ⋅ Iyz ⋅ cos θy]dt=
∫ t0
t f é
ë(Px ⋅ sin (ωo ⋅ t)- Pz ⋅ cos (ωo ⋅ t)) ⋅F t +
Py ⋅F n - 3ω 2o ⋅ Iyz ⋅ cos (ωo ⋅ t)ùû dt=

|

|
|
|

é

ë
êê

ù

û
úú( )- Px

ωo
⋅ cos ( )ωo ⋅ t -

Pz

ωo
⋅ sin ( )ωo ⋅ t ⋅F t

t f

t0

+

|
|[ ]Py ⋅F n ⋅ t- 3ωo ⋅ Iyz ⋅ sin ( )ωo ⋅ t
t f

t0
（7）

H iy= ∫ t0
t f [- (Px ⋅ cos θy+

Pz ⋅ sin θy) ⋅F n + 3ω 2o ⋅ Izx ]dt=
∫ t0
t f é
ë- (Px ⋅ cos (ωo ⋅ t)+

Pz ⋅ sin (ωo ⋅ t)) ⋅F n + 3ω 2o ⋅ Izxùû dt=
|

|
|
|

é

ë
êê

ù

û
úú( )- Px

ωo
⋅ sin ( )ωo ⋅ t -

Pz

ωo
⋅ cos ( )ωo ⋅ t ⋅F n

t f

t0

+

|( )3ω 2o ⋅ Izx ⋅ t
t f

t0
（8）

图 1 太阳光压作用示意图

Fig.1 Schematic diagram of solar pressure effects
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H iz= ∫ t0
t f [(Px ⋅ cos θy+

Pz ⋅ sin θy) ⋅F t + 3ω 2o ⋅ Iyz ⋅ sin θy]dt=
∫ t0
t f é
ë(Px ⋅ cos (ωo ⋅ t)+ Pz ⋅ sin (ωo ⋅ t)) ⋅
F t + 3ω 2o ⋅ Iyz ⋅ sin (ωo ⋅ t)ùû dt=

|

|
|
|

é

ë
êê

ù

û
úú( )Px

ωo
⋅ sin ( )ωo ⋅ t -

Pz

ωo
⋅ cos ( )ωo ⋅ t ⋅F t

t f

t0

-

|
|[ ]3ωo ⋅ Iyz ⋅ cos ( )ωo ⋅ t
t f

t0
（9）

进一步，结合卫星的轨道和姿态运动，可将惯

性系中的角动量映射到卫星本体系中，得到卫星本

体系下的角动量H b = [H bx H by H bz] T，对于GEO
卫星，有

H b = A y (θy) ⋅H i =

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ù

û

ú

ú
úúú
ú

H ix ⋅ cos ( )ω 0 ⋅ t + H iz ⋅ sin ( )ω 0 ⋅ t
H iy

-H ix ⋅ sin ( )ω 0 ⋅ t + H iz ⋅ cos ( )ω 0 ⋅ t
（10）

经上述分析，可得GEO轨道卫星环境干扰力矩

特性，见表 1。X、Z轴合成角动量反映了太阳光压

干扰力矩的累积效应，Y轴角动量反映了重力梯度

力矩的累积效应。

2 环境干扰力矩辨识

2.1 辨识算法

根据惯性系下的角动量模型式（7）和式（8），其

中，式（7）反映了法向太阳光压引起的角动量累积

和切向太阳光压及重力梯度力矩引起的角动量交

变，式（8）反映了重力梯度力矩引起的角动量累积

和切向太阳光压引起的角动量交变。提取特征参

数，改写环境干扰角动量累积模型如下：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

H ix= ax1 ⋅ sin ( )ωo ⋅ t + ax2 ⋅ cos ( )ωo ⋅ t +
cx0 ⋅ t+ H ix0

H iy= ay1 ⋅ sin ( )ωo ⋅ t + ay2 ⋅ cos ( )ωo ⋅ t +
cy0 ⋅ t+ H iy0

（11）

式中：H ix0、H iy0分别为 X向和 Y向的初始角动量；特

征参数 ax1、ax2、cx0、ay1、ay2、cy0分别为

ax1 =-
Pz ⋅F t
ωo

- 3ωo ⋅ Iyz

ax2 =-
Px ⋅F t
ωo

cx0 = Py ⋅F n

ay1 =-
Px ⋅F n
ωo

ay2 =-
Pz ⋅F n
ωo

cy0 = 3ω 2o ⋅ Izx （12）
根据上述模型，结合在轨遥测数据，采用最小

二乘拟合即可得到各特征系数。根据特征参数，可

计算得到法向和切向太阳光压力引起的干扰力矩

辨识结果如下：

结果 1，法向太阳光压力引起的绕 O iX i轴干扰

力矩，Py ⋅F n = cx0；
结果 2，法向太阳光压力引起的绕 O iY i轴干扰

力矩，Px ⋅F n =-ay1 ⋅ωo ；

结果 3，切向太阳光压力引起的绕 O iZ i轴干扰

力矩，Px ⋅F t =-ax2 ⋅ωo；

结果 4，切向太阳光压力引起的绕 O iX i轴干扰

力矩，Pz ⋅F t =-ax1ωo+ 3ω 2o ⋅ Izx。

2.2 辨识结果

根据飞轮在轨转速遥测数据，处理得到卫星本

体系中和惯性系中的角动量变化曲线如图 2所示。

对惯性系下的角动量曲线进行拟合，得到拟合

结果如图 3和图 4所示。

表 1 GEO 轨道环境干扰力矩分析总结表（相对轨道系零姿

态时）

Tab.l Analysis summary of GEO orbit environment

disturbance torques（relative to the zero attitude of

the orbit system）

干扰方向

法向光
压力矩

切向光
压力矩

重力梯度
力矩

坐标轴

Xb

Yb

Zb

Xb

Yb

Zb

Xb

Yb

Zb

整星角动量
特性

日交变、累积

日交变、不累积

日交变、累积

日交变、不累积

为 0

日交变、不累积

日交变、不累积

累积

日交变、不累积

干扰成因

压心与质心不重合

帆板转轴不过质心

压心与质心不重合

帆板转轴不过质心

切向力沿Yb轴，无干扰力矩

帆板转轴不过质心

惯量积 Iyz不为零

惯量积 Izx不为零

惯量积 Iyz不为零
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对应特征参数的数值辨识结果如下：

ax1 = 0.148 25， ax2 =-0.330 62， cx0 = 0.683 78，
ay1 =-0.245 04， ay2 = 0.649 65， cy0 =-0.190 83

已 知 卫 星 惯 性 角 速 度 ωo= 7.272 2×

10-5 rad/s，根据上述辨识结果可解得，在星下点时

刻为 12：00对应的惯性参考系中：

结果 1，法向太阳光压力引起的绕 O iX i轴干扰

力矩，Py ⋅F n = 7.91× 10-6 N ⋅ m；

结果 2，法向太阳光压力引起的绕 O iY i轴干扰

力矩，Px ⋅F n = 3.54× 10-5 N ⋅ m；

结果 3，切向太阳光压力引起的绕 O iZ i轴干扰

力矩，Px ⋅F t = 2.40× 10-5 N ⋅ m；

结果 4，切向太阳光压力引起的绕 O iX i轴干扰

力矩，Pz ⋅F t =-2.24× 10-5 N ⋅ m；

结果 5，绕 O iY i 轴重力梯度力矩，T igy= 3ω 2o ⋅
Izx=-2.20× 10-6 N ⋅ m。

将上述辨识结果代入式（10），将仿真结果与在

轨遥测结果比对，如图 5所示，误差在 0.5 N·m·s以
内，表明所建角动量模型和特征参数辨识算法正确

且有效。

图 2 卫星在轨角动量变化示意图

Fig.2 Angular momentum change of the on-orbit satellite

图 3 惯性系下整星角动量拟合结果

Fig.3 Fitting results of the angular momentum of the whole satellite in the inertial frame

图 4 惯性系下整星角动量拟合残差

Fig.4 Fitting residual error of the whole satellite angular

momentum in the inertial frame
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3 角动量管控
根据前文的角动量积累机理分析可知，为了

延长 GEO卫星在轨的角动量卸载周期，一方面应

尽量减小卫星质心与太阳光压压心之间的距离

（尤其是在轨道法向）；另一方面应尽量减小卫星

惯量积 Izx，从而减小角动量积累的梯度。但是，随

着季节的变化和星上剩余燃料的减少，卫星的压

心、质心、转动惯量和惯性积均不可避免发生变

化。角动量管控的目的是为了延长卸载周期，根

据角动量增长趋势设置合理的角动量初值（即对

应飞轮初始转速）。因此，有必要对太阳光压力矩

和重力梯度力矩进行辨识，并根据辨识结果合理

设置飞轮卸载转速（而不是简单卸载到零转速），

从而延长角动量卸载周期，提升卫星的在轨应用

效能。

假设卫星配置三正一斜总共 4台飞轮，正装

XYZ飞轮与卫星本体轴一致，斜装 S飞轮与 XYZ
夹角一致，均为 54.74°。以上一节的太阳光压力矩

和重力梯度力矩辨识结果为例，将其代入整星动力

学模型，以飞轮转速超过±2 000 r/min（对应角动

量约 15 N·m·s）为卸载标志，则可得不同飞轮组合

接入状态下，角动量管控前（对应飞轮初始转速均

为 0 r/min）对应的卸载周期和进行角动量管控后

的卸载周期见表 2。由表 2可见，角动量管控后使

得角动量卸载周期增加 1倍，管控前后的整星角动

量累积曲线如图 6和图 7所示。图 7中，从左到右 4
张图分别展示了 4种接入工况下的飞轮转速变化

曲线，每张图的最左侧为设置的飞轮转速初值，最

右侧为卸载时对应的飞轮转速，横坐标表示卸载

周期。

图 5 角动量仿真模型与在轨实际角动量比对示意图

Fig.5 Comparison diagram of the angular momentum simulation model and the actual on-orbit angular momentum

表 2 不同飞轮组合下角动量管控前后卸载周期统计表

Tab.2 Statistics of unloading periods before and after angular momentum management and control under different

flywheel combinations

角动量管控前

飞轮组合

飞轮转速/(r·min-1)

卸载周期/d

角动量管控后

飞轮组合

飞轮转速(r·min-1)

卸载周期/d

XYZ

[0]

20.81

XYZ

[ ]-2 000 0 0

41.24

XYS

[0]

12.55

XYS

[ ]-1 208 0 0

24.23

XZS

[0]

16.29

XZS

[ ]474 1 704 752

32.97

YZS

[0]

11.81

YZS

[ ]673 -1 608 1 169

23.46
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4 结束语
本文建立了惯性系下双对称太阳电池阵 GEO

卫星的角动量积累模型，并投影到卫星本体系中，

将角动量积累转化为实际飞轮转速的变化。结合

实际在轨飞轮转速遥测数据，精准辨识GEO卫星在

轨环境干扰力矩，获取定量结果，并作为输入条件，

仿真了不同飞轮组合接入状态下的飞轮转速变化

情况。以角动量卸载周期最长为原则，优化了角动

量管控策略，将飞轮的角动量卸载周期提升为原来

的 2倍，大幅提升卫星在轨的应用效能。
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图 6 角动量管控前不同飞轮组合下的飞轮转速变化仿真曲线

Fig.6 Simulation curves of flywheel speed changes under different flywheel combinations before angular momentum

management and control

图 7 角动量管控后不同飞轮组合下的飞轮转速变化仿真曲线

Fig.7 Simulation curves of flywheel speed changes under different flywheel combinations after angular momentum

management and control
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