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摘要

微(小)衛星由於任務需要，外型設計為不對稱且圓盤形，在推進過程中會因燃料消耗導致衛星其質量中心產生偏移，若其外型為不對稱且圓盤形時，將增加姿態控制(attitude control)上之困難度。唯有強健控制器以確保衛星在內部參數攝動(parameter perturbation)及外部擾動(exterior disturbance)(如重力梯度力矩、太陽輻射力矩等)之干擾下其姿態指向(pointing)可滿足任務需求。同時為降低衛星重量與製造成本，在衛星姿態角速度(angular rate)判定之設計上，以三軸磁力計(three-axis magnetometer, TAM)結合樣點式卡門濾波(unscented Kalman filter, UKF) 演算法取代陀螺儀(gyro)，姿態判定上搭配太陽感測器(coarse sun sensor)、地平儀(earth horizon sensor)。本論文採用強健控制理論H(控制法則應用至福衛三號(FORMOSAT-3)推進模式姿態控制設計，並經由時域穩定度析和模擬驗證控制器之可行性。
關鍵字: 三軸磁力計，樣點式卡門濾波，陀螺儀，太陽感測器，地平儀
Abstract

As the configuration of a micro satellite would be discoid and asymmetrical, and the center of mass is varying while the propellant is exhausted, a robust three-axis controller is necessary by considering the internal uncertainties inherent in the satellite and external disturbance torque generated from gravity gradient and solar radiation, etc. In this project, we propose employing nonlinear
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techniques to design the controller of FORMOSAT-3 thrust mode. Three-axis control is achieved by using four body-fixed, canted thrusters with variable on-times. The equations of motion are developed for this full-coupled linear system (roll, pitch and yaw) and an algorithm based on the three-axis magnetometer (TAM) measurements and Unscented Kalman filter is introduced to estimate the angular rate of the satellite. Without using gyro, therefore, both weight and cost can be reduced. The attitude measurement is using coarse sun sensor and earth horizon sensor. The stability and performance of the proposed robust thruster-based controller are demonstrated by analysis and simulation.
Key Words: three-axis magnetometer, unscented Kalman filter, gyro, coarse sun sensor，earth horizon sensor

1.前言

微(小)衛星外型圓盤形、不對稱，推進模式時內部大質量變化且無角速度感測器，衛星姿態控制設計法則需考慮下述四條件:

1.衛星三軸慣性矩大小不再相近，特定方向難以控制。

2.無角速度感測器，將採用姿態角速度估測取代陀螺儀。

3.衛星採用推進器控制，本身燃料槽內燃料消耗導致於衛星質量中心的偏移且慣性矩大質量變化。

4.衛星軌道上外在擾動:如重力梯度力矩、太陽輻射力矩和空氣動力力矩等。

將衛星質量不確定性、慣性矩不確定性、重心不確定性、推進器不確定性等實際工程問題轉換求解強健控制器問題，用以抵制衛星在推進過程中內部參數變化和消除外部擾動影響，系統的輸出同時滿足工程要求。

衛星運行過程中，需要確定三軸角度、三軸角速度，三軸姿態按照特定控制規律，生成控制信號，產生控制力矩，使衛星消除姿態偏差，穩定到任務要求的參考姿態，或是機動到任務要求的目標姿態。本計畫中提出一種偽陀螺儀量測模式[1]，使用三軸磁力器和濾波算法提供無陀螺儀衛星三軸角速度。該濾波算法不需要對量測方程作線性化近似，能夠有效提高衛星大姿態角情況下的姿態確定性能，並通過引入強健追蹤性，使演算法獲得了更高的收斂性。模擬結果顯示，演算法能夠有效的提高無陀螺儀衛星在初始姿態翻滾、三軸穩定等狀況下的姿態估計收斂速度，並能夠實現高速旋轉狀況下的姿態跟蹤。該演算法具有簡明的線性結構，計算負擔符合實時要求，結構簡單，對硬體配置要求不高。尤其適用於低成本的微(小)衛星。

若衛星系統為線性，並採用採用推力器推進，有四個推力器作姿態控制，對應衛星本身三軸角度和三軸角速度姿態，顯示衛星為多變數系統，多變數系統判斷穩定性問題相較於單輸入單輸出系統複雜，且定義也不同，例如多變數系統的極零點有數種不同定義，頻域穩定判斷準則採廣義奈奎斯穩定準則(Generalized Nyquist’s Stability Criterion)和閉迴路響應判斷準則，使用廣義尼可士圖(Gershgorin bands)[2][3] 。後現代控制理論強調的是系統內部不確定性和外在的干擾時，整個控制系統的穩定性(robust stability)及響應(robust performance)，這與古典控制強調的標準性能 (nominal performance) 不同[4][5]。

本計畫採用非線性強健控制理論控制法則應用在福衛三號推進模式姿態控制，並以時域穩定度分析驗證。初步的成果發現，吾人求出 非線性強健控制器，在1800秒執行三軸角度穩定後，尤拉角(Euler angle)收斂在 0.1度的範圍內，三軸角速度收斂在0.05度/秒的範圍內。
本文內容結構如下：首先在第2節說明衛星姿態描述與座標定義，第3節為本文問題闡述，衛星推力器力矩推導與脈寬調變技術在第4節說明，第5節為樣點式卡門濾波介紹與演算法，第6節為測量參考模型之實現，姿態確定子系統分析在第7節說明，最後一節為結論。
2.衛星姿態描述
2.1 座標系統及軌道參數

為了描述衛星的姿態運動，需要定義座標系統，對本文中所使用到的座標系統和軌道參數進行定義。

(i)地心固連慣性座標系統(Earth Center Inertial coordinate, ECI)：原點位於地球質心，x 軸指向春分點，
[image: image3.wmf]z

軸沿地球自轉軸指向北極，
[image: image4.wmf]y

軸由右手規則定義。衛星在慣性空間的軌道運動，以及太陽的軌道運動都在該座標系統描述。與其相關的量用右上標或右下標
[image: image5.wmf]i

表示。

(ii)地心赤道座標系統(Earth Center Earth Fixed coordinate, ECEF)：原點位於地心， 
[image: image6.wmf]x

軸在赤道平面內指向格林威治零度子午線，
[image: image7.wmf]z

軸沿地球自轉軸指向北極，
[image: image8.wmf]y

軸由右手規則定義。該座標系統固連在地球上，近地空間的大氣運動和地磁環境都在該座標系統中描述。與其相關的量用右上標或右下標
[image: image9.wmf]e

表示。

(iii)地理座標系統(Geographic Coordinate)原點為衛星在地球表面上的位置點(或取其在地球表面上的投影點)，
[image: image10.wmf]x

 軸指向東，y軸指向北， 
[image: image11.wmf]z

軸沿當地地垂線方向且指向地心。
[image: image12.wmf]x

 軸、
[image: image13.wmf]y

 軸與
[image: image14.wmf]z

 軸構成右手旋轉坐標系，即通常所說的北東地坐標系。與其相關的量通常以右下標g標示。

(iv)軌道座標系統(Local Vertical Local Horizontal, LVLH)：原點位於衛星質心，
[image: image15.wmf]x

軸指向衛星飛行方向，
[image: image16.wmf]y

軸指向軌道面法向的負方向，
[image: image17.wmf]z

軸按照右手規則定義，當軌道為圓形時指向地心。軌道系統是姿態控制時的重要參考系統，與其相關的量通常用右上標或右下標
[image: image18.wmf]o

表示。

(v)衛星體座標系統(Body coordination)：原點位於衛星質心，三座標軸與衛星體慣量主軸重合，衛星三軸姿態穩定時衛星體系統與軌道系統指向一致。大多數姿態測量器件的安裝以及輸出都是相對於衛星體系統的，與衛星體系統相關的量用右上標或右下標
[image: image19.wmf]b

表示。

對於衛星繞地球的運動，通常採用ECI系統作為運動的基準；描述三軸穩定對地指向衛星的姿態時，一般以軌道系統為參考座標系統。各座標系統根據需要進行轉換，其中將用到軌道參數，如本文的地磁場和太陽向量模型中需要將磁場和太陽向量轉換到軌道系統。

3.問題闡述

考慮衛星姿態運動方程式
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衛星非線性動態方程式 
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(i)
[image: image24.wmf][

]

00123

T

T

T

qqqqq

éù

==

ëû

q

q



[image: image25.wmf]cos
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                  (2)
為四元素，四元素法的觀念是將一個剛體依三個尤拉角
[image: image26.wmf](
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Eulerangle

的旋轉順序，轉至一個新姿態，等效成將剛體繞著某一特定方向旋轉某一角度所得姿態。設此一特定方向為 
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而繞此方向旋轉角度為 
[image: image28.wmf]j

。
(ii)
[image: image29.wmf]b

ob

ω

為表示衛星體座標系相對軌道座標系轉動的角速度在衛星體座標系中的投影量的角速度，其中
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為對應
[image: image32.wmf]b
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反對稱矩陣。

(iii)  
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其中
[image: image34.wmf][
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(rad/s)為衛星標稱角速度向量（標稱狀態下，軌道座標系與衛星本體座標系重合）；
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 (為衛星軌道角速率，
[image: image36.wmf]m

為地球引力常數，
[image: image37.wmf]r

為衛星地心距離。
[image: image38.wmf]b
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表示從o系到b系的變換矩陣(即姿態矩陣)，且有:
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 為衛星慣性矩矩陣， 
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其中
[image: image43.wmf]ii

J

 為
[image: image44.wmf]i

軸方向轉動慣性矩，其中
[image: image45.wmf]ij
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為
[image: image46.wmf]i

軸沿
[image: image47.wmf]j

軸方向轉動慣性矩，當燃料使用時會改變衛星系統質量中心，為衛星系統參數不確定項。

(iv)
[image: image48.wmf]w

τ

表示衛星在太空環境中會受到干擾力矩，干擾力矩有重力梯度力矩、空氣阻力力矩以及磁場干擾力矩。

(v)
[image: image49.wmf]u

τ

表示衛星姿態控制力矩，在計畫中先由強健控制理論推導得到
[image: image50.wmf]u
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與推力器矩陣輸入
[image: image51.wmf]u

關係，再以脈寬調變器命令結合噴嘴閥產生推力。

(vi)本文推力器採用脈寬調變技術與強健控制器合成，配合使用磁力器、太陽感測器和地平儀感測器，結果如預期。

4.衛星推力的產生
4.1衛星推力器之力矩推導
如圖1 (a)、(b)所示，福衛三號微衛星的四個推力噴嘴置於x-z平面傾斜
[image: image52.wmf]a

角度，噴嘴方向朝-y方向，排列成正方形相距離 
[image: image53.wmf]d

。燃料槽於噴嘴 x-z 平面 l 距離 
[image: image54.wmf]y

-

方向於微衛星重心位置。福衛三號微衛星體座標表示如圖2。
[image: image55.wmf]l

D

、
[image: image56.wmf]d

D

和
[image: image57.wmf]l

D

各表示為噴嘴傾斜角度、噴嘴相對距離和燃料槽重心位置偏移的不確定性，以下列為推力產生力矩
[image: image58.wmf]u
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的推導如下:
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其中
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   推力轉換力矩矩陣
[image: image72.wmf]B

有下列特性:

 (i) 
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(8)
4.2推力器之脈寬調變法則

依推力控制器與PWM工作週期可分為 off-modulation 與 on-modulation 兩種工作模式，如圖4 PWM法則方塊圖所示。由圖4 得知在 off-modulation 工作模式中，在整個工作週期內至少有一個推力器工作；在 on-modulation 工作模式中，整個工作週期內工作至少有一個推力器不工作，在本文中是採用on-modulation工作模式。
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5. 樣點式卡門濾波
非線性狀態估計是指基於非線性系統的輸入、輸出觀測數據估計其不可測的內部狀態。非線性狀態估計在科學研究和工程應用領域具有重要價值，如工業過程中的狀態回授控制、航空導航系統、飛行軌跡重構、飛行目標跟蹤、環境監控、故障診斷、生化反應狀態提取等。通常有兩類非線性狀態估計器(estimator)，一類是濾波器(filter)，它是以帶有隨機雜訊的非線性系統為研究對象，另一類是觀測器(observer)，它是以非線性確定性系統為研究對像。

對衛星的姿態估計，一般歸結為一個非線性系統的濾波問題。在非線性濾波方法中，推廣式卡爾曼濾波(Extend Kalman Filter， EKF)由於方法簡單、容易實現、快速收斂等優點而得到最廣泛的應用。但是，推廣式卡爾曼濾波器需要對量測方程進行線性化近似以求取賈可比(Jacobian)矩陣，容易引入線性化誤差，造成估計精度降低。

傳統卡爾曼濾波器(Kalman Filter, KF)僅適用於線性系統中，工程系統大多為非線性系統，這時欲使用卡爾曼濾波器就必須適時的修正。推廣式卡爾曼濾波器是針對非線性系統的狀態方程與觀測方程採取泰勒級數（Taylor Series）展開的線性化方法，當系統存在著諸多高階導數項時，也就是高非線性系統時，推廣式卡爾曼濾波器線性化方法會導致濾波器性能下降甚至發散的情況，而且在求解過程裡必須求取賈可比矩陣(Jacobian matrix)矩陣，這對於系統模型複雜性高的系統來說是不易去解算的。 

樣點卡式爾曼濾波(Unscented Kalman Filter， UKF)演算法則是透過一確定性採樣的方法獲得一組標準點(sigma point)，經由標準點對系統之非線性模型進行非線性轉換(unscented transform)，這樣一來無需對系統模型進行線性化的動作，也就避免掉了線性化之後所引入的誤差，使得濾波器的狀態估測精準度大大提高，而且樣點式卡爾曼濾波器也不用求取計算繁雜且易出錯的賈可比矩陣，大大的提升其便利性。

本文使用樣點式卡爾曼濾波器搭配磁力器估測得微衛星姿態角速度，並使用太陽感測器和地平儀感測器量測得衛星姿態角，強健控制便基於姿態角速度和姿態角狀態回授控制。
5.1樣點卡式爾曼濾波演算
根據上敘，樣點卡式爾曼濾波演算法敘述如下

(i)選取標準點:
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(ii)計算權重值:
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其中
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，它決定標準點環繞於x的範圍，
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為一比例因子通常默設為0，當處於高斯分佈下時取2為最佳，
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表示取矩陣方根的第i列。

非線性狀態模型與非線性量測模型之樣點式演算法流程如下：
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其中
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為在k時刻之系統狀態向量。
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為非線性系統模型。
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w

為在k時刻之系統動態雜訊。

[image: image93.wmf]k

z

為在k時刻之量測動態向量。
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為非線性系統量測模型。
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為在k時刻之量測動態雜訊

其系統誤差之協方差矩陣（Covariance Matrix）
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如下： 
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與觀測誤差之協方差矩陣（Covariance Matrix）
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如下： 
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在此，
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是相互獨立不相關的
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(iii)時間更新:

狀態預測值
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狀態預測值均值
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協方差矩陣
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(iv)觀測更新:
觀測量預測值
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觀測量預測值均值
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(v)
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(vi)計算卡爾曼增益值
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由量測值更新估測值
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更新狀態誤差協方差矩陣


[image: image114.wmf]1

T

kkkyyk

PPKPK

-

+

=-

                    (23)
5.2樣點卡式爾曼濾波流程圖
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6. 測量參考模型

6.1 地球磁場模型

在本文中採國際地磁參考場模式(International Geomagnetic Reference Field model, IGRF) ，做為無陀螺儀衛星地球磁場的數學模擬模式，方程式(4.1-1)中之
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為ECEF座標下衛星與地心的距離，
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為ECEF 座標下衛星的經度，
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為ECEF 座標下衛星的在餘緯度
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減去緯度)，
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Å

為地球的長軸半徑(6371.2km)，
[image: image121.wmf]g

與
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分別為IGRF模式的高斯係數，
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P

為雷建德函數(Legendre)，
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£

。由於IGRF模式使用的高斯係數
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與
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是實際量測地球磁場，再利用最小平方匹配所得到，因此一般約五年便需要重新量測並更新高斯係數[6]。IGRF模式裡的高斯係數階數為10階，所以於(24)式中
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可由1 至
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，而
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之間。
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地磁場向量
[image: image133.wmf]g

B

可由公式(24)的地磁場勢函數V的負梯度得到
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地磁場向量
[image: image135.wmf]g

B

與衛星位置的關係表示式，即為地理坐標系中為磁場V在北、東、地三個方向的份量，由此可以得到地磁場向量與衛星所在位置的關係式
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由 IGRF 描述的地磁場強度，是在ECEF座標系統中計算得到的，地磁場向量
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B

在地磁場球面座標系與地心慣性座標系i中的關係表示，只要將北東地地理坐標系依次繞
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軸旋轉
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軸旋轉
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，就得到了地心慣性坐標系，地理坐標系至地心慣性座標系的轉換矩陣
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式(27)、(28)中，
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為赤經，
[image: image147.wmf]G

為格林威治(Greenwich) 子午線赤經或格林威治恆星時。

為了進行模擬分析，採用IGRF 模型來模擬真實的地球磁場，本文模擬中選擇10 階球階級數，可以保證足夠高的地球磁場精度。當然，對於實際衛星上加載的地磁場模型，由於星載計算機的計算性能有限，磁場模型級數不能取太高，這需要通過模擬，根據磁強計的性能和姿態確定精度來決定。對於高度500km，傾角為
[image: image148.wmf]72

o

的軌道，在軌道系統中10 階IGRF 的磁場強度如圖6(a)、 (b)和(c)所示。
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6.2磁力計模型

磁力計利用地球磁場作為姿態測量的基準，將三個磁力計分別沿衛星體座標系統的三個軸安裝，可以測量三軸當地的磁場強度。利用它和已知環境的磁場模型相比較，可以估算出衛星的三軸姿態。三軸磁力計沿衛星本體軸安裝，測量星體偏航角。設
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。為地磁場的地理座標系統的份量，並設
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分別為地理座標系轉換到地心慣性坐標系轉換矩陣和地心慣性坐標系轉換到軌道座標系的轉換矩陣，則地磁場向量在軌道系統的份量可以表示為： 
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由測量值和估計值分別可以得到地磁場在衛星體系統中的份量：
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其中，
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為一零均值白雜訊，即
[image: image158.wmf](
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6.3太陽向量模型

   採用太陽感測器得到的向量觀測來估計衛星姿態，需要知道軌道系中太陽向量，可以由太陽曆表和軌道參數來確定。本文采用文獻[6]的方法，利用太陽與地球的關係建立太陽模型。由於太陽光線與地球赤道面的夾角，1 年內在南北迴歸線
[image: image159.wmf]23

°

±

內週期變化，所以地球慣性系中太陽光線仰角為
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其中，
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Y

為從春分點開始計算的時間。1 年內從春分點開始太陽方位角為
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當地球經過春分點時，地球慣性坐標系中太陽光線位置的單位向量為
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，則任意時刻太陽向量為
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其中，
[image: image167.wmf]i
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為地心固連慣性系中的太陽向量，
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為軌道系中的太陽向量，
[image: image169.wmf]o
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為從地心固連慣性系到軌道系的轉換矩陣。根據該模型，從春分點開始，1年內慣性系和軌道系中的太陽向量如圖7所示。
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6.4太陽感測器模型

   太陽感測器(Coarse Sun Sensor, CSS)在福衛三號姿態控制系統中扮演之角色為：

(i)提供太陽方位之資訊，進而在穩定模式(Stabilize Mode)中將太陽能板(Solar Panels)指向太陽。

(ii)提供太陽方位之資訊，當成姿態參考系統(Attitude Reference System, ARS)的輸入之一，以便估測衛星姿態。

(iii)太陽感測器是通過對太陽輻射的敏感來測量太陽視線向量與探測器方位或指向的感測器，相比於星感測器，太陽感測器結構簡單，且對向量的處理也比較簡單。

基於以上述三個原因，報告中必須嘗試建立以太陽感測器讀值(CSS Reading)來計算太陽向量(太陽向量) 之演算法：

(i)在驗證福衛三號設計時，六個自由度(6 degree of freedom)之全真模擬是必要的，而太陽感測器讀值來確定太陽向量是福衛三號姿態穩定模式的兩個關鍵之一，也是姿態參考系統的三個輸入之一。故在執行全真模擬時，太陽感測器讀值是不可缺少之部分。

(ii)建立的太陽向量之演算法可以成功地，經由兩個太陽感測器讀值、或由三個太陽感測器讀值、或由四個太陽感測器讀值計算出太陽向量。

6.4-1太陽感測器讀值演算法
太陽感測器讀值演算法(太陽向量 Computation by CSS Reading Algorithm)

(i) CSS幾何配置與太陽向量：

福衛三號使用八個太陽感測器以計算太陽向量，基於目前太陽感測器之位置方位配置與廣視場(Field Of View, FOV)數值，最多將有四個太陽感測器受太陽照射、其次為三個及兩個受到太陽照射，故演算法會針對三個不同情況而不同。

令真正之太陽向量為：
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八個太陽感測器產生之電流與太陽向量之關係為
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其中，
[image: image174.wmf][

]

128

T

i

III

=

I

L

為各個太陽感測器，受太陽照射時產生電流；
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為太陽感測器能產生之最大電流(對福衛三號 
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為八個太陽感測器之法向量(Normal Vector)方位 
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(ii)當四個太陽感測器受到太陽照射之情況，對應(35)式為
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   (37)
i，j，k和l為四個受太陽照射之太陽感測器，由於牽涉之矩陣運算是4×3之非方陣，採虛反矩陣(Psuedo Inverse)用來計算太陽向量
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這時，
[image: image181.wmf]norm
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 僅包含四個電流值，而N矩陣為4×3矩陣。

(iii) 當三個太陽感測器受到太陽照射之情況，對應(35)式為
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此問題為單純之矩陣反運算，其解法為
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其中，
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 僅包含三個電流值，而N矩陣為3×3矩陣。

(iv)當兩個太陽感測器受到太陽照射之情況，使用兩個三元一次方程式配合一個拘束條件(constraint)下，可解出兩個解。此二個解經過與前一筆資料比對後即可選出相對應正確解，令兩個受到太陽照太陽感測器之法向量為
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，其對應(36)式解法為
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  (44)
將式(44)帶入式(42)，即可求出太陽照射向量。

6.4-2分析結果：

本文包含以下之內容：

1. 太陽向量在三個不同情況下，對應三個不同之演算法。

2. 模擬結果，包含太陽感測器讀值誤差(CSS Reading Error)對應之太陽向量誤              差。

報告中針對太陽感測器之讀值誤差為
[image: image191.wmf]5%

與
[image: image192.wmf]10%

 (相對於讀值)，太陽感測器的場視野為
[image: image193.wmf]70

°

與
[image: image194.wmf]80

°

(Half-Cone 相對於Line-Of-Sight)，共有四個狀況分析，每個狀況分析之資料樣本都是2000筆，如表1和圖8(a)、(b)、(c)和(d)所示。(註：感測器之讀值雜訊為常態高斯分佈之雜訊) 
表1

	
	太陽感測器讀值誤差
	太陽感測器 

的場視野
	太陽感測器

受陽光照射平均數目(個)
	平均太陽向量

誤差角度

	狀況1
	5%
	70o
	2.55
	4.57o

	狀況2
	5%
	80o
	3.19
	3.03o

	狀況3
	10%
	70o
	2.56
	7.23o

	狀況4
	10%
	80o
	3.19
	5.62o
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6.5紅外線地球地平儀模型

   紅外地球感測器又稱紅外地平儀，是各種衛星姿態控制系統的重要部件，其性能的好壞和工作穩定性直接影響到衛星的整體安全。作為姿態量測元件，在衛星設計中得到了廣泛應用，從低軌地球資源觀測衛星到高軌同步通信衛星，無不使用它作為衛星的俯仰和滾動姿態角的量測元件，本文中將介紹了兩種紅外地平儀的原理。

6.5-1紅外地平儀工作原理

    紅外地平儀是措助於對紅外輻射的敏感性，獲取衛星相對於地球的姿態的信息的光學感測器，它以14-16μm的CO2吸收帶做為工作頻帶，穩定地敏感地球輪廓和輻射強度。由於太空的背景溫度接近4K，地球表面的平均等效黑體溫度約為230K，當地平儀瞬時視場由太空掃向地球，以及由地球掃向太空時，地平儀接收到的輻射能量發生了兩次陡變，這一能量陡變經過熱敏探測器轉化為反應姿態的電子訊號陡變。

    紅外地平儀主要由光學系統、探測器和訊號處理電路組成。它分為穿越式和輻射平衡式兩大類，具體有圓錐掃描式、擺動掃描式和輻射熱平衡式三種類型。

6.5-2擺動式地平儀
    擺動式地平儀由掃描機構、2套紅外探測、讀角裝置和邏輯處理電路四個部分組成。它的視場一般為
[image: image199.wmf]1.51.5

°°

´

，將地球紅外輻射成像在探測元件上，隨著光學系統內鏡片的擺動，探測器的視場在空間往返直線掃描。它主要有單地平擺動式和雙地平擺動掃描式兩種類型。由於對地球信號進行交流調制，減少了背景輻射和溫度變化對探測的影響，從而降低了感測器的誤差；由於對地球輻射的大範圍變化不敏感，特別是視場掃描沿緯度方向，使緯度效應誤差大大減少，從而降低了感測器的系統誤差。

    當衛星姿態無誤差時。4個探頭的掃描中心A，B，C，D就是他們的標稱穿越點；當衛星姿態發生俯仰和滾動角偏差時，瞄準軸
[image: image200.wmf]s

z

偏離地心，如圖9(a)和圖9(b)所示。這樣地球圓盤中心在
[image: image201.wmf]ss

xy

平面內移到
[image: image202.wmf]o
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點，對應姿態的俯仰角和滾動角φ分別為
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            (45b)
擺動紅外地平儀精度、可靠性高且壽命長，主要用於長壽命的地球同步衛星。
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6.5-3靜態紅外地平儀
    靜態紅外地平儀又稱輻射熱平衡是地球感測器，靜態地平儀安裝在衛星的對地面，由14-16μm的帶動濾光片和4個熱電堆探測器組成，其主光軸與衛星的Oz軸平行，如圖10(a)所示。根據衛星距離地球的高度，可計算出4個探測器的分光軸與主光軸的夾角，以保證4個探測器的視場在地球圓盤的中心，如圖10(b)所示，當衛星姿態有偏差時，4個探頭的輸出將相應發生變化，得到
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其中，
[image: image211.wmf]j

為衛星滾動姿態角，
[image: image212.wmf]q

為俯仰姿態角。
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7.姿態確定子系統分析

對於三軸穩定要求的衛星，姿態確定子系統的任務是：在要求時間內，測量並算出衛星星體座標系相對於某參考座標系的三軸姿態參數量度。通常，參考座標系選擇為軌道座標系，由於衛星主體僅在俯仰軸負方向以軌道角速率慢速旋轉，因而能夠穩定、可靠的測量出參考天體或參考向量方向在相對應感測器定義出的感測座標系內的方位參數，結合感測器在星體座標系內的安裝矩陣，可得出被觀測向量在星體座標系內的測量值。

對於低軌道衛星，可選擇的被觀測參考向量包括：地球方位、太陽方位、恆星方位、地球磁場向量、無線電信標等。本計畫使用太陽方位、地球方位和地球磁場向量。目前適用於微小衛星的姿態感測器主要有地球太陽感測器、地平儀、磁力計、星感測器以及陀螺儀等，通常陀螺儀提供角速度，其它感測器提供角度信息。

地球方位向量的測量，通常由地球地平儀實現。這種測量方法利用地球自身的紅外輻射特性來測量衛星相對於當地地平的方位，目前在福衛3號上實現技術為利用靜態廣視場(Field Of View, FOV)地球感測器能獲得天底方位，對低軌衛星，感測器視場要求較大，實現成本要低。

太陽方位向量是第二種可利用的參考向量。太陽感測器通過姿態變化時太陽輻射強度差，來測量太陽視線在敏感座標系內的方位，是應用最多的姿態確定方法。太陽可近似看作點光源，而且強度高，基本不隨時間變化，這些特點保證了感測原理簡單，易於設計製作，結構輕巧，定姿算法實現方便。太陽向量的粗測感測器(Coarse Sun Sensor, CSS)，實現全方位觀測，但太陽感測器在進入地球陰影區時無法使用。

近地空間地磁環境是衛星可利用的重要資源，磁強計就是利用對地磁場強度向量的觀測實現姿態解算，是低軌微小衛星經常採用的定姿手段。通常沿星體座標系三軸方向安裝磁強計，可以同時敏感出磁場的大小和方向，與星上磁場表比較後，可解算姿態。

測量總是伴隨產生測量誤差。使用姿態濾波算法可以減小測量誤差對整個控制回路的影響，提高精度。在某些狀態下，部分感測器失效或測量精度嚴重下降，不能獲得充分姿態信息，單點確定性姿態解算方法不再成立，此時也要求在定姿回路中引入濾波處理，提高系統的穩健性。本文中將採用樣點式卡爾曼濾波算法，實現雙/三觀測向量、無角速率感測器條件下的9維姿態估計輸出。由數值模擬表明其性能滿足要求。

本章中採用不同的姿態感測器組合和姿態估計方法進行濾波器設計，來適應微小衛星的不同要求，如圖5.1方塊圖所示。由直接觀測量設計UKF 濾波器，在姿態精度要求不嚴格時，僅僅採用太陽感測器、地球地平儀和磁強計組合，通過衛星動力學方程計算角速度來設計無陀螺濾波器(對於姿態精度要求較高時則需引入陀螺測量信號)。
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7.1太陽感測器+掃描式地平儀+三軸磁力計衛星姿態估測
(i)姿態估計狀態變量

針對微衛星，分別採用9維姿態估計狀態變量
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微衛星運動學與動力學模型，如(1a)、(1b)式所示。

(ii)直接觀測方程

當姿態測量僅僅採用太陽感測器、地平儀和磁強計而不使用陀螺時，直接採用太陽感測器、地平儀和磁強計的測量輸出作為觀測量。濾波輸出值應與觀測值進行比較，所以最直接的觀測向量可以選為衛星體系中太陽向量
[image: image215.wmf]b
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、地平儀
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 和三維地球磁場向量
[image: image217.wmf]b
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的量測值，即
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                                     (48)

式(48)描述的觀測量為衛星體座系中的量測值，而各觀測量的參考值可以根據衛星的軌道位置，通過衛星地磁場表得到，然後由軌道系到衛星體系的姿態矩陣
[image: image220.wmf]b
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轉換到衛星體座系，故相應的量測方程為
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其中，
[image: image223.wmf]T

TTT

SEB

éù

=

ëû

vvvv

為太陽感測器、地平儀和磁力計的測量雜訊， 
[image: image224.wmf]o

S

、
[image: image225.wmf]o

E

和
[image: image226.wmf]o

B

分別為根據衛星的軌道位置查表計算得到的軌道系中太陽向量、地球幅射和地球磁場向量[9][10]。

(iii)模擬結果及分析

對本節所設計的無陀螺UKF濾波器進行模擬，由於衛星在姿態捕獲過程中包括姿態大角度運動、姿態穩定運動等階段，姿態變化較為豐富，因此選擇衛星姿態捕獲時的姿態變化為對像進行姿態濾波估計，從本節太陽感測器+掃描式地平儀+三軸磁力計在無陀螺UKF濾波效果，以及後面7. 2節中掃描式地平儀改為靜態式地平儀的姿態估測。

(iv)模擬條件：

磁強計測量誤差為500nT

太陽敏感器測量誤差為10%
衛星姿態三軸初始姿態與UKF初始姿態不同

衛星高度 500 km

經度 
[image: image227.wmf]108

o


緯度 
[image: image228.wmf]35
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取樣時間 4sec

On-modulator magnitude = 2

衛星姿態運動軌跡如圖11與12 所示，在圖11中在200 sec時 CSS由4個工作減少成2 個CSS工作。

在圖12中在200 sec時 CSS由4個工作減少成2個CSS工作，在600 sec時衛星進入地球陰影區 CSS不工作，採用直接觀測方程的UKF 濾波。
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7.2太陽感測器+靜態地平儀+三軸磁力計 衛星姿態估測

本節中所採用姿態估計狀態變量、姿態估計狀態方程、直接觀測方程和模擬條件皆與7.1節相同，僅將掃描式地平儀改為靜態地平儀工作。在圖13中在200 sec時 CSS由4個工作減少成2個CSS工作，在600 sec時衛星進入地球陰影區 CSS不工作，採用直接觀測方程的UKF 濾波。
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8.結論

由模擬結果可以看出，太陽感測器+靜態地平儀+三軸磁力計正常工作時，衛星姿態估測大角度姿態變化時誤差較小，最大誤差達到10°。若減少CSS工作數目姿態變化時誤差較大，瞬間最大誤差達到32°。相較於微衛星採用太陽感測器+掃描式地平儀+三軸磁力計組合，正常工作時或是減少CSS工作數目姿態變化時誤差較大。
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圖1(a) 微衛星噴嘴幾何圖示
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圖1(b) 微衛星噴嘴座標表示
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圖2 微衛星座標表示









































圖3 微衛星姿態控制脈寬調變推力器方塊圖





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





on-modulation





off-modulation





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





� EMBED Equation.DSMT4 ���





圖4 脈寬調變on/off modulation 控制流程圖












































圖5樣點卡式爾曼濾波流程圖





圖6(a) 地球磁場在ECI座標系下的時間響應





圖6(b) 地球磁場在軌道座標系下的


時間響應





圖6(c) 微衛星在軌道座標下的磁力場





圖7 從春分點開始，1年內慣性系
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圖8(a) 狀況1.感測器讀值誤差� EMBED Equation.DSMT4  ���
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圖8(b) 狀況2.感測器讀值誤差� EMBED Equation.DSMT4  ���


CSS 場視野:� EMBED Equation.DSMT4  ���





圖8(c) 狀況3.感測器讀值誤差� EMBED Equation.DSMT4  ���


CSS 場視野:� EMBED Equation.DSMT4  ���





圖8(d) 狀況4.感測器讀值誤差� EMBED Equation.DSMT4  ���


CSS 場視野:� EMBED Equation.DSMT4  ���





圖4.4-1(b) 狀況2.感測器讀值誤差� EMBED Equation.DSMT4  ���、CSS 場視野:� EMBED Equation.DSMT4  ���












































圖9(a) 擺動式地平儀由掃描原理




















圖9(b) 擺動式地平儀與地球幾何關係
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圖10(a) 靜態地平儀掃地球示意圖
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圖10(b) 靜態地球儀測姿方法















































圖10微衛星姿態確定子系統方塊圖





圖11(a) 微衛星量測與估測角速率時間響應


200sec 時CSS由4(2





圖11(b) 微衛星量測與估測角度時間響應


200sec 時CSS由4(2





圖11(c) 微衛星量測與估測角度積分時間響應


200sec 時CSS由4(2





圖11(d) 微衛星量測值時間響應


200sec 時CSS由4(2





圖11(e) 微衛星噴嘴時間響應


200sec 時CSS由4(2





圖12(a) 微衛星量測與估測角速率時間響應


200sec 時CSS由4(2, 600sec 時CSS由2(0





圖12(b) 微衛星量測與估測角度時間響應


200sec 時CSS由4(2, 600sec 時CSS由2(0





圖12(c) 微衛星量測與估測角度積分時間響應


200sec 時CSS由4(2, 600sec 時CSS由2(0





圖12(d) 微衛星量測值時間響應
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圖12(e) 微衛星噴嘴時間響應
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圖13(a) 微衛星量測與估測角速率時間響應


200sec 時CSS由4(2, 600sec 時CSS由2(0








圖13(b) 微衛星量測與估測角度時間響應


200sec 時CSS由4(2, 600sec 時CSS由2(0





圖13(c) 微衛星量測與估測角度積分時間響應


200sec 時CSS由4(2, 600sec 時CSS由2(0





圖13(d) 微衛星量測值時間響應


200sec 時CSS由4(2, 600sec 時CSS由2(0








圖13(e) 微衛星噴嘴時間響應
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