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卫星数字孪生模型的多粒度比对与修正

雷 鸣，李培昀，董云峰
（北京航空航天大学宇航学院，北京 100191）

摘要：信息技术与人工智能的显著进步，使得数字孪生获得了越来越多的关注，因为它提供了一种航天器设计方

案评估，优化和可靠性分析的方式。本文建立了一种多粒度数字孪生模型，提出了一种多粒度比对与修正的方

法，通过划分模型粒度，按照粒度由粗到细，逐粒度比对迭代修正数字孪生模型。通过北斗M5的真实在轨遥测

数据挖掘，实现了数字孪生模型的比对与修正。结果表明，本文使用的分层比对方法可以用在北斗M5卫星的数

字孪生模型上，取得了较好的效果。
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Multi‑granularity Comparision and Modification of BeiDou Satellite Digital
Twin Model

LEI Ming，LI Peiyun，DONG Yunfeng
（School of Astronautics，Beihang University，Beijing 100191，China）

Abstract:With the significant progress of information technology and artificial intelligence，digital twin has
attracted more and more attentions because it provides a way of spacecraft design scheme evaluation，
optimization and reliability analysis. In this paper，a multi-granularity digital twin model is established，and a
multi⁃granularity data comparison and model updating method is proposed. By dividing the model granularity，
the digital twin model is iteratively updated according to the granularity from coarse to fine. Through the real
onboard orbit telemetry data of BeiDou M5，the data comparison and model updating of BeiDou M5 digital
twin model are realized. The results show that the layered comparison method used in this paper can be
applied to the digital twin model of BeiDou M5 satellite and achieved good results.
Key words: digital twin；multi-granularity；data mining；data comparison；model updating

近年来，各国均在大力推动信息技术、人工智

能等技术发展，德国“工业 4.0”战略、美国“工业互

联网”战略、欧盟“人工智能”战略和中国“中国制造

2025”战略等。数字孪生（Digital twin，DT）技术在

此背景下迅速成为工业界和学术界的研究应用热

点。在航天器领域，建立卫星的数字孪生，其中重

要的内容是建立精确数字模型［1］，通过精确数字模

型，贯通卫星设计、仿真，到制造、服役、升级和维护

等全生命周期的管理［2］。

卫星本身作为一个复杂系统，具有复杂性庞大

性等特点，要建立全面精细化模型将会提高计算复

杂度［3］，开发时间［4］，经济成本［5］。同时，仿真需求

的不同模型的粒度需求不同，人的认知也是多粒度

的［6］，按需建立多粒度模型才能够建立精确卫星数

字模型。从实现效果来看，多粒度建模可以解决资

源有限与模型复杂的矛盾，根据具体情况需要改变

粒度，提高模型的灵活性和可伸缩性［7⁃10］。建立多

粒度数字模型需要考虑两个方面内容，一方面，数
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字模型与物理世界的匹配程度越高，建模效果越

好；另一方面，匹配程度一致情况下，模型整体平均

粒度越粗，建模效果越好。因此，多粒度建模不仅

包含建模的工作量，建立模型的同时也必须保证与

物理世界一致，需要通过模型修正保证与物理世界

的一致性。

目前国内外学者在模型修正方面主要使用了

直接法、最小方差估计、扰动方法和贝叶斯估计等

方法。文献［11］利用试验数据调整机械结构数学

模型参数的最小方差方法。文献［12］在两阶段的

模型修正过程中对结构的刚度参数进行估计，估计

值用扰动方法，并用蒙特卡洛技术进行验证。文

献［13］使用贝叶斯估计对的航空发动机涡轮盘进

行了建模与模型修正。以上方法都是针对与具体

单一部件或者结构进行模型修正的，卫星本身作为

一个复杂系统，尤其做成数字孪生系统之后更加精

确，耦合关系更加复杂。在这种多动态、多物理场、

多空间尺度的大系统下进行模型修正，难以一次性

完成，需要我们按照多粒度建模的思想，由粗到细

进行。

本文通过先建立粗粒度的数字模型拟合物理

世界模型，然后挖掘出对于精度影响最大的部分进

行细化，花最小代价最大程度渐进式地提升模型精

度。自顶而下逐层修正迭代，最终保证残差均方差

与变化范围的值在合理范围内，完成修正。

1 多粒度建模

1. 1 点模型

在点模型中，姿轨控子系统是理想的，其中各个

组件的特性不再重要。一个理想的传感器和一个理

想的执行器可以用来取代各种个性化的组件组合。

在动力学方程中，只包括理想执行器产生的控制力

和扭矩。点模型的轨道和姿态动力学方程如下

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

dV
dt =

1
m
( )F o + F i

dw
dt = I-1 (M o +M i - w× Iw )

（1）

式中：m为卫星的总质量，V为卫星的速度矢量，F o

为环境的综合外力，F i为理想执行器的力，I为转

动惯量，w为姿态角速度，M o为环境的合成扭矩，

M i为理想执行器的扭矩。

1. 2 流模型

流模型模拟了姿轨控子系统的实际功能流，并

考虑了不同传感器和执行器的特性。在动力学方

程中，包括推进器和动量交换装置产生的控制力和

扭矩。与点模型相比，增加了 3个状态变量。F t为

所有推进器的合力。M t 是所有推进器的合成扭

矩，Mw为动量轮的扭矩。流模型中的轨道和姿态

动力学方程如下

ì

í

î
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ï

dV
dt =

1
m
( )F o + F t

dω
dt = I-1 (M o +M t +Mw - ω× Iω )

（2）

式中动量轮的扭矩方程如下

Mw =-( Ḣw + ω× Hw + ωw × Hw ) （3）
式中 Hw和 ωw分别代表卫星动量轮的角动量和角

速度。

1. 3 场模型

场模型与流模型相比，增加了与大型柔性附

件、充液罐和机械臂相关的几个状态变量。F f、

FT、F a分别为刚性卫星体上柔性附件、充液罐和机

械臂的作用力。M f、MT、M a为刚性卫星体上柔性

附件、充液罐和机械臂的扭矩。场模型中的轨道和

姿态动力学方程如下

ì

í

î
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dV
dt =

1
m
( F o+F t+F f+FT+F a )

dw
dt =I

-1( )M o+M t+Mw+M f+MT+M a-w×Iw

（4）
式中 F f和M f通过微振动模型获得

ì
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ïïïï
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F f =-∑
i

B t q̈ i

M f =-∑
i

B r q̈ i
（5）

式中：B t和 B r代表第 i个柔性附件的平移和旋转耦

合矩阵，q̈ i代表第 i个柔性附件的模态坐标，平移和

旋转耦合矩阵可以表示为

ì
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ïï

B t=[ ]B 1t，B 2t，⋯，Bj
t，⋯，Bl

t

B r=[ ]B 1r，B 2r，⋯，Bj
r，⋯，Bl

r

（6）

式中 l为模态顺序。矩阵中每一行的元素可按如

下方式计算
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（7）

式中：n为柔性结构分散后的单元总数，mk为第 k个

单元的质量，uk为第 k个单元质心的位移，rk为第 k

个单元质心的位置，下标 x、y和 z代表坐标的方向。

通过忽略任何附件、充液罐和机械臂的影响，

或定义不同的模态阶数，可以在场模型中获得更多

不同粒度的模型。
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2 多粒度模型修正方法

2. 1 模型比对粒度划分设计

将卫星的参数按照粒度分为整星参数、子系统

参数、部件参数 3个粒度。确定比对的层次性，根

据粒度关系确定比对顺序。比对粒度的确定依循

从整星到子系统再到部件的顺序。比对顺序的确

定依循影响最小原则，分析某个参数受其余参数的

影响大小，所受影响较小的优先比对。参数比对粒

度关系如图 1所示。

2. 2 整星粒度模型比对

依据比对粒度顺序，首先进行比对的参数为整

星参数，包括轨道参数及姿态参数。确定整星运动

特性后，对太阳翼运动特性参数及环境特性进行

比对。

2. 2. 1 轨道运动模型比对

选取真实遥测参数中与轨道运动相关的参数，

如升交点赤经 Ω、轨道倾角 i、卫星轨道辐角 ω、星下

点经度 L、星下点纬度 B等，与数字模型归档参数

进行比对。数字模型轨道部分采用的是加入摄动

的轨道动力学模型［14］

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

drx dt= vx
dry dt= vy
drz dt= vz
dvx dt= Fx m
dvy dt= Fy m

dvz dt= Fz m

（8）

式中：rx、ry、rz 为飞行器位置矢量在地心赤道惯性

坐标系 Si下的分量，vx、vy、vz为飞行器速度矢量在

Si下的分量，Fx、Fy、Fz为飞行器所受合外力在 Si下
的分量。通过 2.5小节的数据处理方式计算出上

述 5个参数的残差与偏差率。修正地球引力模型

球谐系数，太阳光压，大气阻力等系数知道偏差小

于 10%。

2. 2. 2 姿态运动模型比对

选取真实遥测参数中与姿态运动相关的参数，

如滚动角、俯仰角、偏航角、卫星角速度等，与仿真

归 档 参 数 进 行 比 对 。 数 字 模 型 的 建 立 通 过 文

献［14］，具体过程不再说明。通过 2.5小节的数据

处理方式计算出上述 5个参数的残差与偏差率。

针对卫星偏航姿态偏置参数残差，结合卫星控制方

式，修正卫星期望姿态角。调整卫星惯性矩与惯性

积等总体参数，修正卫星姿态残差，直到偏差率小

于 10%。

2. 2. 3 太阳翼模型比对

太阳翼驱动机构有 4种工作模式，分别为保持

模式、复位模式、驱动模式和增量模式。

保持模式下，驱动电机停止旋转，太阳翼相对

卫星角速度

ωWing = 0 （9）
复位模式下，太阳翼以给定角速度返回到设定

状态。在未到达设定角时，太阳翼相对卫星转动角

速度大小为设定常值

ωWing =±ω const （10）
到达给定位置时转为保持模式。

驱动模式下，太阳翼相对卫星本体以负的轨道

角速度连续转动

ωWing =-ω orbit （11）

图 1 参数比对粒度关系图

Fig.1 Granularity relationship of parameter comparison
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式中 ω orbit为轨道角速度。

增量模式下，驱动电机按指令所给的转角增量

值旋转，当达到增量值后自动转换成驱动模式，未

完成转角增量时太阳翼相对于卫星的角速度

ωWing =±ω const （12）
可以用简单的欧拉法求解太阳翼相对卫星

转角

θk= θk- 1 + ωWingkΔt （13）
式中：θk为当前时刻太阳翼相对卫星转角，θk- 1为
前一时间步长相对卫星转角，ωWingk 为太阳翼当前

相对卫星角速度，Δt为时间步长。

选取太阳翼运动学相关参数，如太阳翼转角等

进行比对。比对方法采用 2.5节说明内容，针对

SADA转角偏置量参数残差，结合太阳翼控制要

求，修正卫星期望太阳翼转角及控制模式。

2. 2. 4 环境特性模型比对

对太阳矢量在轨道坐标系进行比对，结合卫星

轨道与姿态参数比对结果，验证卫星轨道模型正确

性。对磁场强度进行比对，结合卫星轨道与姿态参

数比对结果，验证磁场模型正确性。其中数字建模

过程采用文献［14］中的方法，本文不详细说明。

2. 3 子系统粒度模型比对

对子系统级参数进行比对，比对的子系统参数

包括供电子系统、热控子系统、推进子系统。

2. 3. 1 供电子系统参数比对

供电子系统参数比对按从能量输入、能量存

储、能量消耗的顺序依次比对负载电功率、太阳翼

输出电功率、部件电参数。

参照文献［15］，主要模型包括负载电功率计算

模型，太阳翼输出电功率计算模型，电池充放电计

算模型。主要有关状态包括：设备开关状态 SDevice，
设备总电功率 PDevice，每个部件的电功率 PDi

，星上

电源管理指令 XPowerManage，部件工作状态参数 XDi
，卫

星产电功率 PWing，充电调节器消耗功率 PLoss，电池

充放电 PBattery，电池电量 CBattery。

（1）负载电功率计算

设备负载总电功率 PDevice如下

PDevice( t )=∑
i= 1

NPD

SiDevicePDi( )t （14）

式中：NPD 表示用电设备的总个数，SiDevice为部件 i

的开关状态（部件 i开机取值 1，关机取值 0），PDi
表

示部件 i的电功率。

每个部件的电功率 PDi
跟部件的工作状态与其

它子系统耦合状态有关，关系函数为 fDP，表示为

PDi
= fDP (XDi

，X coupling
Device_i，J ( ≥ E 0 ) ) （15）

式中：X coupling
Device_i 为部件 i的耦合状态量，包括信息传

输和处理负载、温度等。通过 2.5节数据处理方法

得到负载电功率残差与偏差率。

（2）太阳翼输出电功率计算

太阳翼电功率计算式如下

PWing( )t = C shadow( )t S0ACηw XWing ·
cos ( θSW( )t ) ( βPΔTWing( )t + 1 ) （16）

式中：C shadow( t )为地影区标识，S0为太阳光产生的

功率，AC为太阳翼太阳电池阵面积，ηw为电池阵的

光电转换效率，βP为太阳帆功率温度系数，XWing为

其他系数，θSW表示太阳翼法线方向和太阳光方向

夹角，ΔTWing 表示太阳翼工作温度与标准温度之

差。地影区标识由动力学计算得到的卫星位置 R

以及太阳矢量 r s，关系函数为 fshadow，表示为

Cshadow( )t = fshadow( )r s，R，t =
ì
í
î

0 卫星在地影区

1 卫星出地影区
（17）

由动力学计算得到太阳翼法向量W和太阳矢

量 r s，由下式计算 θSW

θSW( t )= arccos ( r s ·W ( )t|| r s ||W ( )t ) （18）

太阳翼工作温度 TWing（根据热控系统计算得

到），计算与标准温度 TO之差

ΔTWing( t )= TWing( t )- TO （19）
通过 2.5节数据处理方法得到太阳翼功率的

残差与偏差率。通过调整太阳翼转动惯量，转动角

速度，控制模式，将偏差率降到 10%以下。

2. 3. 2 热控子系统参数比对

热控子系统参数比对需先确定外热流与散热

窗口参数，再依据长期平均温度不变的机理，比对

设备温度，标定设备热功率。针对局部温度的偏

差，进行局部热反馈系数的标定。

根据文献［16］，节点 i温度通过热平衡方程

（差分形式）计算

Ti( )t+Δt =Ti( )t +
Δt
mi ci

( qiS ( t )+ qiE ( t )+ qiER ( t )+

qiRad ( t )+qiCond ( t )+P ( t )i-qiOS ( t )-qiIS ( t ) )（20）
Ti( t0 ) = T 0

i （21）
式中：mi表示节点质量，ci表示节点比热容。

根据文献［16］，其他热节点对节点 i的热辐

射为

qiRad = Bj，i A j εj σT 4
j （22）

式中：Bj，i为节点 i对节点 j的吸收因子，εj为节点 j

的发射率，σ为斯特潘⁃玻尔兹曼常数。
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根据文献［16］，其他热节点对节点 i的热传

导为

qiCond =∑
j= 1

N

kj，i (Tj- Ti ) （23）

式中Kj，i为节点 j和节点 i之间的传导因子。

根据文献［16］，节点 i的内热功率等于节点 i

范围内的所有部件热功率总和

Pi=∑
k= 1

Ni

P i，k
Thermal （24）

式中：Ni 为节点属于节点 i的所有部件总个数，

P i，k
Thermal表示第 k个部件的热功率，如下

P i，k
Thermal = fPThermal(XDi，k) （25）

式中：XDi，k
为部件的工作状态，其与热功率的关系

函数为 fPThermal。

根据文献［16］，节点 i外表面散热为

qiOS = Ai εei σT 4
j （26）

根据文献［16］，节点 i内表面散热为

qiIS = Ai εii σT 4
j （27）

式中 εii为节点 i内表面发射率。

通过 2.5节数据处理方法得到节点温度残差

与偏差率。子系统级残差比对先比对整星热平衡

温度，再比对各子系统温度。通过调节节点吸收因

子，发射因子，反射率，辐射率，比热容降低偏差率

直到 10%以下。

2. 3. 3 推进子系统参数比对

推进子系统通过比对贮箱压力及气瓶压力，完

成推进系统比对。

贮箱中气体的体积增加量等于推进剂减少的

体积，表示为

V gas ( t+Δt )= V gas ( t )+ Δm fuel ρ fuel （28）
V gas ( t0 )= V 0

gas （29）
式中V 0

gas表示贮箱找那个气体初始体积。

在降压模式下，贮箱中的气体质量为常值，即

贮箱中的气体初始质量m 0
gas，为

m gas ( t+Δt )= m gas ( t ) （30）
m gas ( t0 )= m 0

gas （31）
通过理想气体方程计算贮箱中气体压强

pgas = m gasR gasT gas (V gasM gas ) （32）
式中：M gas为气体的平均摩尔质量，R gas为普适气体

常数。

气瓶中的气体质量保持恒定，即气瓶中的气体

初始质量m′ 0gas，为
m ′gas ( t+Δt )= m ′gas ( t ) （33）

m ′gas ( t0 )= m′ 0gas （34）
气瓶容积为常值VGB，气瓶中的气压为

p′gas = m ′gasR gasT ′gas (M gasVGB ) （35）
恒压模式下，贮箱一直维持气体压强不变，即

初始气体压力 p0gas，为

pgas ( t+Δt )= pgas ( t ) （36）
pgas ( t0 )= p0gas （37）

由下式计算可以得到贮箱中的气体质量

m gas = pgasV gasM gas ( R gasT gas ) （38）
气瓶中气体质量减少量等于贮箱中气体质量

的增加量，气瓶中的气体质量为

m ′gas ( t+Δt )= m ′gas ( t )-
( )m gas ( t+Δt )- m gas ( t ) （39）

m ′gas ( t0 )= m′ 0gas （40）
气瓶中气体的压力可根据理想气体公式计算

p′gas = m ′gasR gasT ′gas (M gasVGB ) （41）
通过 2.5节数据处理方法得到气瓶压强残差

与偏差率。贮箱，气瓶初始压强及体积进行修正，

使得偏差率小于 10%。

2. 4 部件粒度模型比对

完成子系统级参数比对后，需对部件重要参数

进行单独比对。比对内容包含敏感器、控制器及执

行机构参数。

2. 4. 1 敏感器模型比对

（1）陀螺

陀螺模拟器的输入为卫星的角速度矢量为 ω，

陀螺的在卫星本体坐标系中安装矢量为 r s，则其输

出为角速度测量值

ω real = ω ⋅ r s （42）
陀螺的误差通常是通过常值偏差和随机游走

模型来描述的。

ωm= ω real + ωb+ ωd （43）
式中：ω real为真实角速度值，ωb为常值误差，ωd为随

机游走误差。

陀螺的随机游走模型可用下式概括

dωd

dt =-
ωd

T
+ σ （44）

式中 σ为陀螺随机噪声的功率频谱密度。求解随

机误差采用简单的一阶欧拉法解此常微分方程。

选取陀螺敏感器遥测参数。查看真实卫星所

有动量轮转速及推力器喷气时间真实卫星遥测参

数，选取执行机构作用平缓时间段数据，用于敏感

器数据比对。

通过 2.5节数据处理方法得到陀螺角速度的

残差与偏差率。根据比对结果对常值误差和随机

游走误差进行修正。根据修正后的模型，比对陀螺

角度积分及陀螺常值漂移数据对模型进行验证，使

得偏差率小于 10%。

29



第 54 卷南 京 航 空 航 天 大 学 学 报

（2）太敏

太敏安装矩阵为 L sb，其 Z轴垂直于敏感器测

量缝所在的平面，X轴与 Y轴方向装有测量缝，可

以精确测量出光线与测量缝的夹角。

太敏模拟器的输入为本体坐标系中太阳光线

矢量为（rs）b，则太阳光线在仪器坐标系中的分量为

（rs）s=Lsb（rs）b （45）
根据则太敏的输出为两个太阳角

αsreal = arctan ( rssx/rssz ) （46）
太敏的误差可以通过正态分布的随机误差来

描述的，其测量值

αsm= αsreal + αsd （47）
式中：α sreal为真实角速度值，αsd为随机干扰。

选 取 太 敏 遥 测 参 数 。 选 取 模 拟 太 敏 数 据

ASS52、ASS54 、ASS25 、ASS21的监视码比对，

保证太阳出现在敏感器视场的情况一致。通过 2.5
节数据处理方法得到太敏测量值的残差与偏差率，

对太敏所测量的姿态信息进行比对，根据比对结果

对随机干扰模型 αsd 进行修正，使得偏差率小于

10%。

（3）地敏

地敏通过测量两个地心角来帮助卫星建立姿

态。地敏对地安装，仪器坐标系与本体坐标系重

合，如图 2所示。

地敏的输入量为卫星本体坐标系中的地球矢

量（re）b，其分量为 [ rebx，reby，rebz ] T。
地敏输出的俯仰角为地球矢量在OXZ面上的

投影与 Z轴的夹角，其值为

αereal = arctan ( - rebx/rebz ) （48）
地敏输出的滚转角为地球矢量在OYZ面上的

投影与 Z轴之间的夹角，其值为

φereal = arctan ( reby/rebz) （49）
当 αereal和 φereal都小于给定值，地球才落在敏感

器视场范围内，这时的卫星姿态角输出才有意义。

地敏的误差可以通过正态分布的随机误差来

描述的，其测量值

αem= αereal + αed （50）
φem= φereal + φed （51）

式中：φereal为卫星俯仰角实值，φed为测量卫星俯仰

角时产生的随机干扰。φereal为真实卫星滚转角实

值，φed为测量卫星滚转角时产生的随机干扰。

选取 B份地敏滚动角及俯仰角比对，通过 2.5
节数据处理方法得到地敏测量值的残差与偏差率，

根据比对结果分别对卫星俯仰角测量随机干扰 αed
及卫星滚转角测量随机干扰 φed进行修正。根据修

正 后 的 模 型 ，比 对 地 敏 输 出 角 度 ，偏 差 率 小 于

10%。

（4）偏航陀螺误差标定

根据地敏、太敏的测量信息，可对偏航陀螺进

行进一步标定，最终反映到光纤陀螺常值误差。

选取比对完成的光纤陀螺角速率遥测量，根据

积分计算卫星偏航姿态角。

根据陀螺测量值求出卫星本体的角速度

ω= g- b- d （52）
式中：b为标定后的陀螺常值偏差，d为标定陀螺随

机游走。

计算卫星相对轨道坐标系的角速度分量

ωOz= ωz+ ω 0ϕ （53）
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可得卫星的姿态运动学方程
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Δt （55）

ψ=(ωOz- ωOxθ )× Δt （56）
陀螺随机游走

dd
dt =-

d
T

（57）

最终得到由光纤陀螺测得的卫星偏航角。

利用太敏测量参数对陀螺偏航角速率常值漂

移进行标定。根据标定后的太敏测量值，经过转换

计算得到对地姿态角 ψ sun。

求出太敏测得姿态角与陀螺推算值之差

Δψ= ψ sun - ψ （58）
调用限幅函数限幅。计算出常值漂移为

bz= bz+ KbzΔψ （59）
最后修正光纤陀螺测量值

ωz= ωz0 - bz （60）

图 2 地球矢量在卫星本体坐标系中的分解图

Fig.2 Decomposition of earth vector in satellite body coor⁃
dinate system
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执行机构不作用的情况下，标定敏感器误差，

长期数据标定敏感器常值误差及数据分布类型，高

精度敏感器（如星敏）标定低精度敏感器常值。

2. 4. 2 控制器模型比对

正常运行模式下，卫星通过动量轮进行姿态控

制。动量轮的姿态控制应用 PID控制，根据实际姿

态与所要求姿态之间的差别，确定动量轮控制力

矩。指令控制力矩沿本体轴分量的计算式为
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úKPxΔφ+ K Ix∫Δφ+ KDx Δ̇ φ̇
KPyΔθ+ K Iy∫Δθ+ KDy Δ̇ θ̇
KPzΔψ+ K Iz∫Δψ+ KDz Δ̇ ψ̇

（61）

式中：KP=[ KPx KPy KPz ]T，K I=[ K Ix K Iy K Iz ]T，
KD=[ KDx KDy KDz ]T为控制器参数，Δφ、Δθ、Δψ
为姿态角与指令值之差，Δφ̇、Δθ̇、Δψ̇为姿态角变化

率与指令值之差，∫Δφ、∫Δθ、∫Δψ为姿态角积分值

与指令值之差，M e =[ M ex M ey M ez ]T为控制器

输出的指令控制力矩。

选取姿态控制遥测参数。2.5节数据处理方法

得到控制力矩的残差与偏差率，根据比对结果对控

制器参数 KP、K I、KD 进行修正，直到偏差率小于

10%。

2. 4. 3 执行机构模型比对

对比执行机构工作与不工作状态，根据敏感器

偏差变化值，标定动量轮不确定性。

假定动量轮在力矩控制模式下工作，其电机输

出力矩

MM= KMVC （62）
式中：KM 为力矩电压比列系数，VC 为输入指令

电压。

考虑轴承的摩擦因素，轮子角加速度

aw =
MM-M f0 - K fω

Iw
（63）

式中：K f为轴承摩擦系数，ω为轮子转速，Iw 为轮

子角惯量。M f0 为轴承静摩擦力矩，只有当轮子转

速小于给定值时会出现，当轴承存在静摩擦时，电

机力矩大于静摩擦力矩时才会产生角加速度。

用简单的欧拉法求解轮子转速

ω k= ω k- 1+ awkΔt （64）
式中：KM 表示当前时刻的转速，轮子转速是否超

过设定的极限范围 (ωmin，ωmax )，若超过极限值，则

轮子转速根据极限值来确定，并且设定当前角加速

度 aW= 0。
如果电机力矩小于静摩擦，轮子转速为 0。

轮子输出力矩为

MO = Iwaw （65）
轮子输出惯量矩为

HO = Iwω （66）
令轮子在卫星的安装单位矢量为 r，轮子在本

体坐标下输出的力矩矢量为

M b=M o r （67）
轮子在本体坐标系下输出的惯量矩矢量为

H b= H o r （68）
假定动量轮力矩误差和惯量矩误差为随机白

噪声

M r~N ( μM，σM )
H r~N ( μH，σH ) （69）

在力矩控制模式下，动量轮的输出力矩为

Mw =M b+M r （70）
动量轮的输出惯量矩为

Hw = H b+ H r （71）
假定动量轮转速误差为随机白噪声

ω r~N ( μω，σω) （72）
轮子测量角速度

ωM = ω+ ω r （73）
选取动量轮状态及轮子自主选方式错误标志

进行比对，保证动量轮开关状态一致。随后选取动

量轮控制电压进行比对，根据比对结果结合控制器

输出力矩，对力矩电压比列系数KM进行标定。

选取动量轮摩擦力矩进行比对，根据比对结果

对轴承摩擦系数 Kf进行标定。通过 2.5节数据处

理方法得到动量轮转速残差与偏差率，从比对结果

提取动量轮误差模型，直到偏差率小于 10%。

2. 5 数据处理方式

2.1~2.4小节的数据比对采用的相同处理办

法，在这一节统一说明。所有变量的值统称为 P，

数据处理开始时间为 t1，数据处理结束时间为 tn，数

据量为 n，PTM为参数遥测量的值，P为参数仿真量

的值，R ( t )为残差，偏差率 CRMS。

RP ( t )= | PTM ( t )- P ( t ) | （74）

CRMS =
∑
t1

tn

RP ( t )2

n
( max

t1

tn

PTM - min
t1

tn

PTM )（75）

通过式（74，75）计算出残差与偏差率，为 2.6
节模型修正做基础。

2. 6 模型修正基本原理

通过数据挖掘技术，对模型进行迭代修正，提

高模型精度。模型修正分为两个步骤，一是尽可能
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修正数学模型，二是利用机器学习的方法，对无法

建模的误差进行学习，形成机器模型。模型修正的

原理如图 3所示。

利用数学模型的预测值与参考系统输出值相

差形成残差，残差经过数据挖掘方法，提取其中能

够用数学方法描述的部分，作为模型的修正项添加

到系统的数学模型中。修正后再形成新的残差，利

用新的残差进行数据挖掘，如此迭代直到偏差率小

于 10%或无法再提取出能够用数学方法描述的部

分。残差中无法描述的部分，可以通过机器学习的

方法，比如神经网络，支持向量机等形成机器模型，

作为计算机的知识存储到系统中。

3 仿真校验

3. 1 仿真工况设置

M5星干星质量 1 142.4 kg，本体尺寸为：2 m×
1.72 m×2.2 m。惯性系平根积日23 368，积秒28 800，
半长轴 27 905.9 m，偏心率 0.002 322 312，轨道倾

角 54.78°，升交点赤经 216.528 293 9°，近心点角距

179.35°，平近点角 69.03°。
3. 2 仿真结果

对 M5卫星 2013年 12月 23日 8：00~2013年
12月 24日 8：00的 24小时的遥测数据进行比对，下

文 按 照 子 系 统 顺 序 将 部 分 比 对 结 果 呈 现 如 图

4~13。

图 4 轨道倾角比对结果

Fig.4 Model modification results of orbit inclination

图 7 陀螺测量角速度比对结果

Fig.7 Model modification results of gyro angular velocity
measurement value

图 3 模型修正原理图

Fig.3 Principle of model updating
图 5 近地点幅角比对结果

Fig.5 Model modification results of perigee argument

图 6 偏航角比对结果

Fig.6 Model modification results of yaw angle

图 8 太敏测量角度比对结果
Fig.8 Model modification results of sunsensor angle mea⁃

surement value
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图 4~13为提取北斗M5数字孪生模型的全子

系统部分仿真结果与遥测数据对比图，经过计算，

遥测数据与仿真数据均方根与遥测值变化区间之

比小于 10%。

4 结 论

本文使用的多粒度比对方法可以用在M5卫
星的数字孪生模型上，对M5卫星 24小时的遥测状

态量的遥测值与数字模型仿真值进行比对，99%
的遥测状态量遥测与仿真数据残差均方根与遥测

值正常变化区间之比小于 10%。

本文采用的是人工比对方法，工作量巨大，后

续考虑采用自动化比对方法进行比对迭代；同时，

通过机器学习可以更进一步减小偏差。
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