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应用变速控制力矩陀螺的航天器姿态自适应控制

林子杰1,陆国平2,吕　 旺2,吴宝林1,李化义1

(1. 哈尔滨工业大学 卫星技术研究所,哈尔滨 150001; 2. 上海卫星工程研究所,上海 201109)

摘　 要: 为提高敏捷挠性航天器在轨连续机动的快速性和高稳定性,应用变速控制力矩陀螺(variable speed control moment gy-
roscopes, VSCMGs)作为姿态控制执行机构,提出了一种将观测器与自适应控制结合的姿态控制律与 VSCMGs 复合操纵律。
考虑到机动过程中挠性模态及精确惯量不可知,采用模态观测器和转动惯量估计器对不可测的状态或参数进行辨识,辨识结

果用于精确估计前馈补偿力矩,利用 Lyapunov 分析方法证明了闭环控制系统的稳定性。 鉴于 VSCMGs 实际使用的力矩分配

能力、避奇异能力、轮速平衡能力与末态框架角定位能力,分别设计了加权伪逆操纵律与 3 种对应的零运动。 基于雅可比矩阵

条件数提出了末态框架角的优选方法,给出了 VSCMGs 零运动在机动过程不同阶段的部署方案。 结果表明:通过连续姿态机

动数值仿真验证了所提算法的有效性; VSCMGs 在连续机动过程中平滑切换模式,在不同的机动阶段实现了相应功能。 模态

观测值和惯量估计值在多次机动后收敛至真值附近,经过参数辨识后的控制器使航天器在机动末端更快更稳地达到指向精

度要求。
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Adaptive control for flexible spacecraft attitude maneuvering based on
variable speed control moment gyroscopes
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Abstract: To improve the fast response and high stability control of agile flexible spacecraft during continuous on-
orbit maneuvers, a combination of observer-based adaptive control law and composite manipulation law using
variable speed control moment gyroscopes ( VSCMGs) as the attitude control actuators is proposed. Firstly,
considering the unknown flexible modes and precise inertia during maneuvers, modal observer and rotational inertia
estimators are employed to identify the unmeasurable states or parameters and the identification results are used to
accurately estimate the feedforward compensation torque. The Lyapunov analysis method is utilized to prove the
stability of closed-loop control system. Subsequently, based on the moment allocation capability, singularity
avoidance capability, wheel speed balancing capability and final gimbal positioning capability of VSCMGs,
weighted pseudo-inverse steering law and three corresponding zero motions are designed accordingly. An optimal
method for the final gimbal angle is proposed based on the Jacobian matrix condition number. The deployment
schemes for the zero motions in different stages of maneuvers are provided. Finally, the effectiveness of the
algorithm proposed in this paper is verified by numerical simulations of continuous attitude maneuvers. The results
show that the VSCMGs can switch modes smoothly during continuous maneuvers and fulfill the corresponding
functions in different maneuver phases. The modal observation values and inertia estimation values converge to the
true values after multiple maneuvers. The controller, after parameter identification, enables the spacecraft to reach
pointing accuracy faster and more stably at the end of maneuvers.
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　 　 在轨航天器过境时通常需要多次连续对多个区

域进行观测,连续姿态机动过程对航天器的敏捷性

和高稳定度提出高需求[1]。 控制力矩陀螺( control
moment gyroscopes, CMGs)是一种大力矩输出的角



动量交换装置,是实现快速机动理想的执行机

构[2]。 然而,CMGs 存在奇异性和力矩分辨率小的

问题[3]。 因此,文献[4 - 5]提出了 CMGs 与飞轮

(reaction wheels, RWs)组成混合执行机构的姿控方

案,但是该方法提高了系统复杂度。 近年来,学者广

泛研究内转子可以调速的变速控制力矩陀螺

(variable speed control moment gyroscopes, VSCMGs),
使混合控制集成到单一执行机构逐渐成为可能。 增

加了飞轮转速自由度的 VSCMGs 同时具有 CMGs 与

RWs 两种工作模式[6]。 通过设计两种工作模式切

换策略,既能使航天器在姿态机动过程中采用

CMGs 模式输出大力矩,又能在姿态稳定及载荷工

作时,将框架角锁定采用 RWs 模式输出精细的小力

矩,同时满足了机动过程的快速性和稳定性。
目前,VSCMGs 操纵律主要的研究集中于 CMGs

模式和 RWs 模式的切换策略以及各类不同功能零

运动的设计方法。 文献[7]设计了加权矩阵带零运

动的操纵律,仅由奇异量度对指令力矩进行加权分

配,并设计基于框架角和转速反馈的零运动,该方法

能主动规避奇异。 文献[8]基于姿态误差阈值设计

了 VSCMGs 的模式直接切换策略。 然而,该种缺少

过渡段的切换方式可能使得姿态存在瞬态激励,引
起帆板振动等不良影响。 文献[9]对 VSCMGs 分离

成 CMGs 与 RWs 两部分设计各自的操纵律,根据指

令力矩方向与 VSCMGs 力矩方向之间的关系设计两

个模式间切换条件。 文献[10]基于 VSCMGs 模式

调度操纵律,设计了一种末态框架角反馈的零运动,
对末态框架角选型进行详细分析,但没有考虑挠性

帆板影响。 文献[11]建立了 VSCMGs 的挠性卫星

姿态动力学模型,设计了输出反馈控制算法,但未对

VSCMGs 框架角与转子转速操纵律进行设计。 文

献[12]从刚体卫星动态扫描成像任务的角度对使

用 VSCMGs 的控制器进行设计。 文献 [13] 基于

PSO 粒子群优化方法寻找 VSCMGs 最优平滑切换参

数。 文献[14 - 15]针对 VSCMGs 为建模不确定性

情况下的姿态跟踪控制问题,前者通过归一化神经

网络补偿模型未知项的影响,后者采用鲁棒自适应

律估计未知参数。 两者的控制器未对 VSCMGs 操纵

律详细设计。 文献[16]给出了一种自适应估计未

知姿态扰动的方法,并设计了力矩分配、奇异回避和

轮速平衡的 VSCMGs 操纵律。 该控制器未考虑挠性

和惯量不确定,而且 VSCMGs 缺少末态框架角定位

的功能。 文献[17 - 18]利用内转子加减速实现飞

轮的储能,设计了姿控 /储能一体化操纵律。 该类控

制律目前工程实现较难,在解决了轴承摩擦及电子

元件损耗问题后有较大前景。 上述文献均属于单次

机动,未对变速控制力矩陀螺在连续姿态机动过程

中的操纵律使用进行详细规划。 因此,VSCMGs 的

框架角与转速无法从当次姿态机动的复位到下次机

动初始状态,应进一步研究机动过程中操纵律在机

动不同阶段的使用方案,而且上述研究未考虑姿态

控制中精确惯量未知的约束。
针对大角度姿态机动,目前工程中常使用路径

规划和前馈补偿结合的方法,这能提高姿态机动的

快速响应能力。 文献[19]指出精确计算挠性航天

器机动过程中的前馈补偿力矩存在两大困难,需要

获得惯量信息和挠性模态信息:①航天器在轨运行

中,由于燃料消耗或者机构运动,会导致转动惯量发

生变化。 因此,可以先完成航天器惯量参数辨识,然
后再进行航天器控制[20],但这增加了在轨任务量。
近年来,随着以自适应控制为代表的智能算法发展,
学者们研究在精确惯量未知情况下,直接进行航天

器姿态控制。 通过设计自适应律对惯量参数在轨估

计,控制器中将无需精确惯量信息,降低了模型不确

定对控制性能的影响[21]。 ②如今航天器逐渐向大

挠性发展,通常携带大型太阳帆板、大型薄膜天线、
长伸杆机构等部件。 在快速机动过程中,挠性部件

激发的振动会影响姿态控制性能,因此必须在姿态

快速机动过程中采取必要的振动抑制策略。 振动抑

制中分为主动抑制和被动抑制。 其中,主动抑制又

分为基于压电材料的主动振动抑制和基于挠性动力

学特性的主动振动抑制[22]。 前者需要航天器配置

额外的敏感器和作动器来抑制挠性部件机动过程中

的振动[23 - 24],后者无需额外的部件,仅从姿态控制

算法层面抑制或补偿挠性振动对航天器平台的干

扰。 与自适应算法类似,设计仅需姿态信息的模态

观测器,实时估计不可测的挠性模态和模态速度信

息,从而估计出振动对航天器平台的干扰力矩,作为

姿态控制器的前馈补偿力矩[25 - 26]。
现有的 VSCMGs 应用到航天器控制中的研究大

多是刚体航天器,而且未考虑惯量信息不确定约束。
VSCMGs 操纵律缺少与姿态机动路径规划结合,算
法缺少工程适用性。 本文针对挠性航天器在轨姿态

连续机动控制问题,采用 VSCMGs 作为执行机构,提
出了一种基于观测器的挠性航天器鲁棒控制算法。
在采用 VSCMGs 进行快速机动时,由于 CMGs 模式

的输出力矩较大,引起挠性部件振动激励。 控制律

中将模态观测器和自适应控制结合,实时估计不可

测的模态信息和惯量信息,精确计算姿控的前馈补

偿力矩,用于补偿振动对平台的影响。 设计的

VSCMGs 的操纵律根据其不同模式的功能,将多个

零运动部署至姿态机动的不同阶段。 设计的算法既
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能实现姿态机动到姿态稳定过程中的平滑切换,又
能在不同阶段实现不同功能,使得在两次姿态机动

之间框架角和转子转速实现复位。 姿态控制律中规

划了的三段式正弦型路径和稳定过程,对应不同的

VSCMGs 操纵律,以满足执行机构不同的功能需求。
控制律中延长减速段时间既有利于让 VSCMGs 框架

角复位,又降低进入稳态时的帆板激励。 操纵律中

的平滑切换策略减少了机动过程中对挠性干扰的补

偿大小。 因此,本文将姿态控制律与 VSCMGs 操纵

律有机结合到一个方案规划中,使整个控制策略同

时适用于高精度和高机动的姿态控制场合。

1　 数学模型

1. 1　 挠性航天器姿态动力学模型

本文考虑带 N 个挠性附件的航天器姿态动力

学,由本体姿态动力学方程和挠性附件的振动方程

组成:

Jω· + ω× (Jω + H) + ∑
N

i = 1
Bi η

··
i = T (1)

η
··

i + 2ξi Λi η
·

i +Λ2
i ηi + BT

i ω
· = 0 (2)

式中:J∈R3 × 3为正定对称的转动惯量矩阵,ω∈R3

为本体坐标系相对惯性坐标系的角速度,H∈R3 为

轮控执行机构的角动量,T∈R3 为轮控执行机构作

用在航天器上的三轴力矩,Bi∈R3 × m为转动刚柔耦

合矩阵,ηi ∈Rm 为第 i 个挠性附件的模态坐标,
Λi∈Rm × m为挠性附件的模态频率矩阵,其中 i = 1,
2,…,N,m 为模态阶数,ξi∈R 为挠性附件的阻尼

比,ω × ∈R3 × 3为叉乘矩阵,表示为
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姿态机动过程的运动学由四元数表示:
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式中:q∈R4 为姿态四元数,其矢量部分为 qv∈R3,
标量部分为 q0∈R,In∈Rn × n为单位矩阵。

注 1　 式(1)中 Bi η
··

i 为第 i 个挠性附件作用到

航天器本体的力矩,其中模态 ηi 及其导数η
·

i 于工程

中通常需要安装在挠性附件上的振动敏感器测得。
1. 2　 VSCMGs 系统动力学模型

本文采用 4 个 VSCMGs 组成金字塔构型作为轮

控执行机构,即 N = 4,侧倾角 β = 53. 17°,如图 1 所

示。 定义第 i 个 VSCMGs 的框架轴方向向量为 gi∈
R3,角动量轴方向向量为 si∈R3,框架力矩输出轴

方向向量为 ti∈R3,框架角为 δi,转子转速为 Ωi,Is
为转子转动惯量。 若初始时刻时框架轴和角动量轴

方向为 gi,0和 si,0,由几何关系可知:
gi = gi,0, si = Ci(gi,δi)si,0, ti = gi × si (5)

式中:Ci(gi,δi) = cos δiI3 + (1 - cos δi)gigT
i + sin δigi

为定轴旋转余弦矩阵。 VSCMGs 系统的角动量为

H = ∑
4

i = 1
IsΩisi = IsAsΩ (6)

对角动量求导可得执行机构作用在星体上的力

矩为

T = - H
·

= - ∂H
∂ΩΩ

·
- ∂H

∂δδ
·

= -∑
4

i =1
IsΩ

·
isi -

∑
4

i =1
IsΩiδ

·
i ti = - IsAsΩ

·
- IsAtdiag(Ω)δ

·
= -[D E]y

(7)
式中:Ω = [Ω1 Ω2 Ω3 Ω4] T为转子转速向量,δ = [ δ1
δ2 δ3 δ4] T为构型框架角向量,As = [ s1 s2 s3 s4] T为角

动量方向矩阵,At = [ t1 t2 t3 t4] T为框架力矩方向矩

阵,diag(Ω) = diag(Ω1,Ω2,Ω3,Ω4)为对角矩阵,D =
IsAs 为 RWs 模式力矩矩阵,E = IsAtdiag (Ω) 为

CMGs 模式力矩矩阵,y = [Ω
· T δ

·T] T。
注 2 　 由式(7)可知 T 被分为精细的小力矩

-DΩ
·
和大力矩 - Eδ

·
两部分。 注意到 E 的列向量的

模远大于 D 的列向量模,相差倍数与‖diag(Ω)‖
的量级相当。 因此在转子高速旋转时,改变框架角

δ 获得控制力矩比改变转子转速 Ω 获得控制力矩

要容易多。 因此,设计的操纵律应具备在不同的姿

态机动阶段分配两者大小的能力,以灵活切换工作

模式。

图 1　 金字塔构型 VSCMGs
Fig. 1　 Pyramid configuration VSCMGs system

2　 控制问题描述

本文控制对象为式(1) ~ (3)的动力学模型。
本文的控制问题为设计带精确前馈的姿态控制律和

执行机构操纵律,输出 VSCMGs 框架与转子控制指

令,使得航天器在 VSCMGs 作用下,在挠性振动干扰
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和模型参数不确定约束下,仍能跟踪规划好的机动

路径,实现挠性航天器的连续姿态机动与稳定。 控

制器设计的关键问题可分为:1)无惯量信息下的姿

控问题;2)无模态敏感器时的挠性干扰力矩精确前

馈;3)VSCMGs 操纵律在连续机动的不同阶段实现

不同功能。 基于 VSCMGs 的挠性航天器姿态机动自

适应控制系统结构如图 2 所示。

图 2　 基于 VSCMGs 的挠性航天器姿态机动自适应控制系

统结构

Fig. 2　 System structure of flexible spacecraft attitude maneuver
adaptive control based on VSCMGs

从图 2 中可知:
1)针对转动惯量未知的情况,控制器设计中不

能直接使用转动惯量真实值 J,而需要经过变换由

其参数估计值 θ
^
作为代替,θ

^
的变化满足一定的自

适应律,该自适应律仅需要姿态信息。
2)考虑挠性航天器动力学特性,需要精确计算

前馈力矩补偿挠性附件对星体干扰作用,受限于模

态信息ηi 需要额外敏感器测得,故本文设计了模态

观测器获得挠性模态估计值η^ i,观测器仅需要姿态

信息。
3)针对连续姿态机动的工况,为充分发挥

VSCMG 两种模式各自优点,操纵律需要实现 4 点基

本功能。 ①力矩分配。 VSCMGs 比传统 CMGs 多了

一个自由度,其操纵律设计本质是 CMGs 模式与

RWs 模式力矩分配设计,需要结合机动路径规划实

现平滑切换两种模式。 ②奇异应对策略。 发生奇异

时,由 RWs 模式补偿 CMGs 奇异时的力矩。 虽然,
VSCMGs 系统数学上可证明无奇异,但在实际硬件

约束下操纵律仍需考虑规避 CMGs 模式奇异。 ③轮

速平衡设计。 由于转子转速可变,需要在进入

CMGs 模式时保证轮速尽可能维持一致,避免零奇

异。 此外,维持转子高转速运动可避免转子转速过

零。 ④末态框架角定位。 考虑到奇异性以及力矩输

出同向性与框架角组合有关,特别是在姿态稳定控

制段,框架锁定后框架组合直接影响 RWs 模式力矩

输出方向。 因此,需要对初始和末态框架角进行选

取,要求在机动结束后框架锁定在期望的框架角组

合附近。

3　 基于模态观测器的姿态机动自适应
控制律

　 　 本文先将挠性航天器姿态动力学模型转换为跟

踪误差模型,分离出惯量参数。 随后设计模态观测

器和自适应控制律,通过 Lyapunov 方法证明系统闭

环稳定性。
3. 1　 模型转换

设规划的期望姿态四元数为 qd,则误差四元数

为 qe = q - 1
d 􀱋q,误差角速度为 ωe = ω - Cωd。 对 ωe

求导代入式(1)中可得

Jω·e = τ + ∑
N

i = 1
BiBT

i (Cω
·

d - ω×
e Cωd) + T (8)

式中:τ = - ω × Jω - ω × H + Jω ×
e Cωd - JCω·d 为刚

体动力学非线性项,C 为期望坐标系到本体系的转

换矩阵 C = (q2
0,e - qT

v,e qv,e) I3 + 2qv,e qT
v,e - 2q0,e q ×

v,e,
其中 qv,e为误差四元数的矢量部分,q0,e为误差四元

数的标量部分,误差四元数运动学方程有

q
·

e =
q
·

0,e

q
·

v,e

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
= 1

2
- qT

v,e

q ×
v,e + q0,eI3

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ωe (9)

若 ωe 与 qv,e均收敛至零则表明姿态跟踪上期

望的规划路径,姿态机动控制转化为误差镇定问题。
通常在忽略挠性力矩时,设计 PD 控制器[27]为

T = - Kwωe - Keqv,e - τ (10)
式中 Ke、Kw 分别为正定的 PD 增益矩阵。 上述控制

器除了使用可测的状态外,还使用了模型参数 J,在
精确惯量信息未知的情况时并不适用,而且未补偿

挠性干扰对星体的作用。 因此需要对误差动力学进

行转换,分离出惯量参数,便于后续自适应律设计。
首先,对于任意的三维向量 a∈R3 定义矩阵算

子 F(a)∈R3 × 6为

F(a) =

a1 0 0 0 a3 a2

0 a2 0 a3 0 a1

0 0 a3 a2 a1 0

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(11)

J 可以写成 θ∈R6 的形式,θ = [J11 J22 J33 J23 J13

J12] T,则对任意三维向量 a 有 Ja = F(a)θ 恒成立。
故非线性项可表示为

τ = Yθ -ω × H (12)
式中,Y = -ω × F(ω) + F(ω ×

e Cωd) - F(Cω·d)。 将

式(2)与式(12)代入式(8)可得
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J
—
ω·e = Yθ + R + T -ω × H (13)

式中: J
—

= J - ∑
N

i = 1
BiBT

i 为正定矩阵,R 为挠性力矩

作用项,表达式为

R = ∑
N

i =1
Bi(2ξiΛi η

·
i + Λ2

i ηi) + BiBT
i (Cω

·
d - ω×

e Cωd)

(14)

注 3　 J
—
由两项构成:1)J 为航天器整体未发生

弹性变形时的转动惯量; 2)BiBT
i 为挠性部件转动

耦合系数的乘积。 BiBT
i 数值近似为挠性部件的转

动惯量,近似误差可作为挠性部件模态截断的准则。

两者相减后,J
—

的物理意义为航天器中心刚体部分

的转动惯量矩阵[28],故 J
—
是正定的。

注 4　 由式(12)所示,τ 被参数分离为惯量信

息 θ 和不含惯量 Y 的两项,可由 θ 的自适应估计值

θ
^
代替真实值,解决控制器设计时转动惯量未知。

挠性作用项 R 包含了不可测的模态信息,因此也需

要设计观测器进行观测,由观测值计算 R
^
进而前馈

补偿挠性力矩作用。
3. 2　 基于观测器的自适应控制律设计

由式(12)可设计姿态控制律设计为

T = - Kwωe - Keqv,e - Yθ
^
- R

^
+ω × H (15)

式中:θ
^
为 θ 的估计值, R

^
为 R 的估计值。 本文设

计两者的观测器,定义新变量ψi∈Rm 为

ψi = η
·

i + BT
i ωi (16)

对式(16)求导并代入式(2),有

ψ
·

i = η
··

i + BT
i ω
· = -Λ2

i ηi - 2ξiΛiψi + 2ξiΛiBT
i ωi

(17)
故联立式(16)、(17),可写为线性系统的矩阵

形式:
x·i = Ai xi + bi (18)

其中:

xi =
ηi

ψi

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú,Ai =

0m Im
-Λ2

i - 2ξiΛi

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú,bi =

- Im
2ξi Λi

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
úB

T
i ωi

将η
^
i 与ψ

^
i 作为不可测状态ηi 与ψi 估计值,令

x^ i = [η
^ T
i 　 ψ

^ T
i ] T,可设计模态观测器为

　 x
·̂

i = Ai x
^
i + bi + P - 1

i [Λ2
i 　 2ξiΛi] TBT

i (K - 1
e ) Tωe

(19)
式中:P i ∈R2m 为对称正定矩阵,由 Lyapunov 方程

AT
i P i + P i Ai = - 2Qi 计算得到,其中Qi∈R2m为对

称正定矩阵。 因此,将式(16)代入式(14),可以基

于观测器得到挠性作用项估计值 R
^
为

R
^
= ∑

N

i = 1
Bi(2ξi Λi ψ

^
i + Λ2

i η
^
i - 2ξi Λi BT

i ωi) +

Bi BT
i (Cω

·
d - ω×

e Cωd) (20)

设计 θ
^
的自适应律为

θ
·̂
=GYT(K - 1

e ) Tωe (21)
式中 G∈R6 × 6为正定的自适应增益矩阵。
3. 3　 系统稳定性证明

定理 1　 在由式(9)、(13)描述的挠性航天器

姿态误差动力学系统中,给定规划后的期望姿态信

息,在精确转动惯量未知和挠性模态不可测的条件

下,在基于观测器的自适应控制律式(15)、式(19) ~
(21)作用下,闭环控制系统渐进稳定,姿态跟踪误

差ωe 与qv,e和模态观测误差η
~
i = ηi - η

^
i、ψ

~
i = ψi - ψ

^
i

均收敛至零,惯量估计误差 θ
~
= θ - θ

^
有界稳定,从

而实现姿态机动的同时完成模态观测与惯量参数

辨识。

证明　 记x
~
i = [η

~ T
i 　 ψ

~ T
i ] T,设 Lyapunov 函数为

V = 1
2 ωT

e K -1
e J

—
ωe + qT

v,e qv,e + (1 - q0,e) 2 +

1
2 θ

~ T G -1θ
~
+ 1

2 ∑
N

i = 1
x~ T
i P ix

~
i (22)

对式(22)求导并代入式(9)、式(13),可得

V
·

= ωT
e K -1

e J
—
ω·e + qT

v,e ωe + θ
~ T G -1 θ

~·
+∑

N

i = 1
x~ T

i P i x
~·

i =

ωT
e K -1

e (Yθ + R + T) + qT
v,e ωe - θ

~ T G -1 θ
·̂
+

∑
N

i = 1
x~ T
i P i(x

·
i - x

·̂
i) (23)

将控制律式(15)、式(19) ~ (21)代入式(23),可得

V
·

= ωT
e K-1

e [Yθ
~
+ ∑

N

i =1
Bi(2ξi Λi ψ

~
i + Λ2

i η
~
i) -

Kw ωe - Ke qv,e] + qT
v,e ωe - θ

~ T YT(K -1
e ) T ωe +

∑
N

i =1
x~T
i Pi(Ai x

~
i -P-1

i [Λ2
i 　 2ξiΛi]T BT

i (K-1
e )T ωe) =

- ωT
e K-1

e Kw ωe +ωT
e K-1

e ∑
N

i =1
Bi [Λ2

i 　 2ξiΛi]T x~ i +

∑
N

i =1
x~Ti Pi Ai x

~
i -∑

N

i =1
x~Ti [Λ2

i 　 2ξiΛi]T BT
i (K-1

e )T ωe =

- ωT
e K -1

e Kw ωe + ∑
N

i = 1
x
~ T
i P i Ai x

~
i (24)

对式(24)第 2 项转置,代入对称性P i = PT
i 有

x~ T
i P i Ai x

~
i = (x

~ T
i P i Ai x

~
i) T = x~ T

i AT
i PT

i x
~
i =

x~ T
i AT

i P i x
~
i (25)

Lyapunov 方程取二次型x
~
T
i (P i Ai + AT

i P i) x
~
i =

x~ T
i ( - 2 Qi)x

~
i,与式(25)联立可得恒等式:
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x~ T
i P i Ai x

~
i = x~ T

i AT
i P i x

~
i = - x~ T

i Qi x
~
i (26)

将式(26)代入式(24)可得

V
·

= - ωT
e K -1

e Kw ωe - ∑
N

i = 1
x~ T

i Qi x
~
i < 0 (27)

故闭环控制系统渐进稳定。 证闭。

4　 VSCMGs 复合操纵律

本文基于 VSCMGs 的不同功能设计模式切换算

法和 3 种零运动,并将它们引入到姿态机动路径的

各个环节中。
4. 1　 模式权值设计

VSCMGs 的操纵律需要实现两种模式力矩的分

配功能。 由加权广义逆理论得到带权值矩阵的伪逆

操纵律为:

y =
Ω
·

δ
·

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú = -WLT (LWLT) - 1T,W =

Ws I4 0
0 Wg I4

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

(28)
式中:L = [D E],W∈R8 × 8为待设计的权值分配矩

阵,Ws为转子输出力矩权重,Wg为框架输出力矩权

重。 通过设计这两个值可以有效根据实际情况分配

力矩大小:

Wg =
1

1 + b - c‖φ - φd‖
(1 - e - ddet(AtATt ))

Ws = 1 - 1
1 + b - c‖φ - φd‖

(1 - e - ddet(AtATt ))

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(29)

式中:φ 为实际姿态角,φd 为目标姿态角,b、c、d 为

正的设计参数。 接近奇异时,奇异测度 det(At AT
t )

趋于零,Ws增大,由 RWs 模式代替 CMGs 模式输出

力矩直至脱离奇异。 通过姿态角误差可以判断航天

器姿态机动情况,当‖φ - φd‖远离零时,此时航天

器处于机动状态,增大 Wg,使用 CMGs 模式输出大

力矩;当接近零时,此时航天器接近稳定状态,增大

Ws,使用 RWs 模式输出精细小力矩。 由机动段到

稳定段的模式能够自主平滑切换。 大角度机动完成

后航天器进入稳定控制阶段,框架角锁定,将权值置

为 Ws = 1 姿态稳定控制完全由内转子输出力矩。
4. 2　 避奇异策略

为解决 CMGs 模式下奇异问题,采用基于奇异

值分解(SDA)的操纵律,将 E 改写为ESDA,即
ESDA =U[diag(σ1,σ2,(σ2

3 + α) / σ3)　 03]VT

(30)
式中:U、V 为 E 奇异值分解得到的酉矩阵,其中E =
U[diag(σ1,σ2,σ3)　 03 × 1]VT,σ1≥σ2≥σ3 为 E 的

奇异值。 当发生 CMGs 模式奇异时,σ3 趋于零。 引

入误差参数 α = α0e
- det(EET)后,接近奇异时det(EET)

趋于零,可以保证ESDA最小奇异值始终大于零,避免

落入奇异状态后解的溢出。 将 ESDA 代入 LSDA =
[D　 ESDA],基于 SDA 加权伪逆操纵律为

ySDA = -WLT
SDA(LSDAWLT

SDA) - 1T (31)
VSCMGs 系统通过添加零运动实现空转从而远

离落入奇异的构型。 零运动的操纵律表达式为

yN1 = KN1(I -WLT (LWLT) - 1LT)W
04

∂κ
∂δ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
(32)

式中:KN1为避奇异零运动参数,κ = σ1 / σ3 为雅可比

矩阵条件数。
4. 3　 轮速平衡策略

为了保证在处于 CMGs 模式时,各转子转速应

尽可能保持平衡,避免个别转子转速过高或过低。
轮速平衡操纵律设计充分利用 VSCMGs 力矩方程

DΩ
·

+ Fδ
·
= 0的特点。 采用期望转速直接反馈控制:

Ω
·

N = KN2(Ωf -Ω) (33)
式中:Ωf 为期望转速,KN2 为转速平衡零运动参数。
转速收敛于期望转速Ωf 时,必然会产生额外的力矩

误差 -DΩ
·

N,故转动框架对该力矩误差进行补偿:

δ
·

N2 = - KN2D (DDT) - 1E(Ωf -Ω) (34)
转速平衡零运动表示为

yN2 = KN2

Ωf -Ω

-D (DDT) - 1E(Ωf -Ω)
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú (35)

4. 4　 末态框架角定位

本文姿态控制背景为连续机动,因此需要在机

动前和机动完成后的稳定段,框架能定位在期望的

组合上,既实现锁定状态 RWs 模式力矩输出同向

性,又能实现 CMGs 模式减少奇异。 故引入末态框

架角反馈零运动为

yN3 = KN3(I -WLT (LWLT) - 1LT)W
04

δ f - δ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

(36)
式中:KN3为末态框架角定位零运动参数,δ f 为后续

设计的期望框架组合。
在三轴稳定整星零动量控制策略中,忽略干扰

作用,机动开始与机动结束,VSCMGs 系统有零动量

约束,即AsIsΩ = 0。 另外希望框架角组合尽可能对

称,保证 RWs 模式时有较对称的力矩包络。 假设机

动开始时转速已在式(35)作用下趋于一致,一种使

VSCMGs 系统角动量为零且对称的框架角组合为

δ f = [δF - δF 　 δF - δF] T,彼此相对的框架角相同,相
邻的框架角相反,从而保证系统角动量为零。

在机械机构学中,雅可比矩阵的条件数 κ =σ1 / σ3
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用作表征机构灵敏度的评价函数,本文中评价

VSCMGs 不同框架组合下力矩输出各向同性。 极限

情况时 κ = 1,机构处于最佳运动传递性能,力矩包

络呈现各向同性的球形。 当出现奇异 κ→∞ 时,机
构将无法输出奇异方向力矩。 利用该特性,可以为

框架角组合选择提供参考依据。 At 和 As 的条件数

为 κcmg与 κrw,分别对应 RWs 模式与 CMGs 模式,
图 3为条件数关于框架角的曲线。

图 3　 雅可比矩阵条件数

Fig. 3　 Jacobian matirx condition number

如图 3 所示,两种模式的条件数均以 60°为一

个周期呈周期性分布。 两者峰值交替出现,κcmg 呈

现极小值时,κrw为极大值。 综合两者,取曲线交点

δF = 15° + 30k°,(k = ± 1, ± 2,…, ± 5)。 既保证在

姿态机动初始时刻 CMGs 模式远离奇异,又使机动

结束进入的 RWs 模式有较好的力矩同向性。 本文

仅从奇异的方面选取期望框架角,可根据实际航天

器构型及工程需要灵活调整。 如长杆型的航天器在

X、Y 方向受到较大的重力梯度力矩,可以将 δF 调整

到 60°附近来吸收干扰力矩。
4. 5　 姿态机动路径规划中的 VSCMGs 操纵律

VSCMGs 操纵律为伪逆解和零运动解的线性组

合 y = ySDA + yN1 + yN2 + yN3。 引入各操纵律需要结合

姿态机动路径,需要进行更细致规划,如图 4 所示。
在机动准备阶段框架解锁,VSCMGs 使用 RWs 模

式,引入转速平衡的零运动使内转子的转速在机动

开始时尽可能趋于一致。 机动过程中使用 VSCMGs
加权伪逆操纵律,由权值矩阵根据机动不同阶段分

配力矩大小,并引入避奇异零运动,机动前期主要处

于 CMGs 模式。 当姿态机动进入到减速段时,对 k
进行寻优搜索,‖δ - δF(k)‖的最小值对应的 k 代

入到δF(k),即为期望的末态框架角组合,此时引入

框架角反馈的零运动。 机动末段时,随着欧拉角误

差逐渐减少,VSCMGs 将处于 CMGs 模式与到 RWs
模式过渡状态的混合模式。 大角度机动完成后航天

器进入稳定控制,框架角锁定,姿态稳定控制完全由

内转子加减速输出力矩,VSCMGs 处于 RWs 模式。
注 5　 文献[10]通过三角形规划路径的仿真证

明了延长减速段时间可增加 VSCMG 框架角反馈的

持续时间,更有利于让框架角能定位在δF 附近。 本

文为了在实现敏捷机动减小激发挠性附件振动,规
划了三段式正弦机动路径。 减小其中减速段的加速

度,延长正弦式机动的减速段时间,如图 4 所示。

图 4　 VSCMGs 操纵律使用方案规划

Fig. 4　 VSCMGs control law scheme in path planning

5　 仿真分析

本文从挠性航天器连续姿态机动仿真来说明本

文提出的姿态控制律和 VSCMGs 操纵律。 航天器初

始姿态欧拉角为[0°,0°,0°],共计 4 次姿态机动循

环往复:首次机动至[30°, - 30°,180°],维持后机动

至零姿态,然后机动至[30°, -30°, -40°],再次机动复

位。 路径规划中绕欧拉轴最大旋转角度为 2. 3(°) / s,
最大旋转角加速度为 0. 36(°) / s2。 转动惯量为

J =
1 200 5 10

5 1 800 20
10 20 2 300

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
kg·m2 (37)

挠性部件前 4 阶固有频率为 Λ1 = diag(0. 457 34,
1. 028 80,1. 893 30,2. 245 30)Hz,模态阻尼为 ξ1 =
0. 005,转动耦合系数矩阵为

B1 =
0 0 -2.452 8 0

16.629 6 0 0 1.300 8
0 17.184 7 0 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

kg·m

(38)
模态坐标初值为 η1 = [ 2, 0, 0, 0 ] × 10 - 5。

VSCMGs 的转子惯量为 Is = 0. 028 kg·m2,初始框架

角为 δ0 = [23. 0°, - 18. 6°,17. 6°, - 24. 4°],初始框

架转速为 Ω0 = [2 000,1 600,1 700,1 900] r / min。
VSCMGs 操纵律参数设置为 KN1 = 0. 50,KN2 = 0. 35,
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KN3 = 10. 0,b = 1 808,c = 2,d = 1。 控制器增益为

Kp = diag(252. 720 0,243. 381 2,232. 608 0),Kd =
diag(620. 7,931. 0,1 189. 7),惯量自适应律参数为

G = diag(107,107,107,103,103,103),模态观测器参

数为 Q1 = 103I8,用 Matlab 中 lqr 命令计算:AT
1 P1 +

P1A1 = -2Q1 求得 P1。 惯量估计初值 θ
^
为[0,0,0,0,

0,0]kg·m2,模态观测初值η
^
1 为[0,0,0,0]。 干扰力矩

设置为 Td = [1 + 2sin(0. 050t), - 1 + 5sin(0. 002t),
2 + 4cos(0. 003t)] × 10 - 4N·m。 仿真结果如图 5 ~
17 所示。

姿态连续机动的角速度与姿态角如图 5、6 所

示,角速度与姿态角跟踪规划后正弦机动路的误差

图 7、8 可知。 如图 7、8 所示,每次机动开始的角速度

偏差与角度偏差较大,稳态误差分别为 2 ×10 -5(°) / s
和(10 - 4)°。 在首次机动,由于惯量信息不准确,自
适应律尚未估计完成,因此超调最大。 作为对比实

验,采用无惯量估计和无模态观测的普通 PD 反馈

控制器式(10),仿真结果如图 9、10 所示。 显然,在
没有任何挠性力矩补偿和不准确惯量的前馈力矩

时,动态响应中超调量更大,进入稳态的时间更长,
稳态的精度相比本文经过挠性抑制和惯量估计的控

制器要低一个数量级。

图 5　 角速度

Fig. 5　 Angular velocity

图 6　 姿态角

Fig. 6　 Euler angle

图 7　 角速度跟踪误差

Fig. 7　 Tracking error of angular velocity

图 8　 姿态角跟踪误差

Fig. 8　 Tracking error of Euler angle

图 9　 角速度跟踪误差(无自适应律与观测器)
Fig. 9 　 Tracking error of angular velocity without adaptive law

and observer

图 10　 姿态角跟踪误差(无自适应律与观测器)
Fig. 10　 Tracking error of Euler angle without adaptive law and

observer

·8· 　 　 　 　 　 　 　 　 　 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 56 卷　



图 11 为模式权值曲线,反映了机动过程中模式

切换及零运动引入过程。 0 s 时为机动准备阶段,
VSCMGs 处于 RWs 模式,此时开始转速平衡。 50 s

开始首次姿态机动,权值 Wg > Ws,系统主要处于

CMGs 模式,主要由框架转动提供力矩。

图 11　 RWs 与 CMGs 模式权值

Fig. 11　 Weight of RWs mode and CMGs mode

　 　 如图 12 的奇异测度曲线所示,在 63 s 处接近

奇异,此时权值 Ws减小,内转子变速由 RWs 模式补

偿 CMGs 模式奇异力矩。 在零运动的作用下,奇异

测度快速增大,避开了奇异后,再次由 CMGs 模式提

供力矩。 115 s 时进入减速段,引入末态框架角反馈

零运动,使框架定位在期望框架角组合。 机动末期,
过渡为 CMGs 与 RWs 混合模式,RWs 逐渐开始占主

导,直至 145 s 机动结束。 随着姿态角误差逐渐减

小,Ws向 1 收敛,Wg向 0 收敛,最终进入姿态稳定控

制置 Wg = 0,Ws = 1,完全由转子变速提供力矩,等待

下次姿态机动。 图 13、14 为 VSCMGs 的内转子转速

和 VSCMGs 的框架角变化曲线。 轮速平衡作用下,
转子转速始终工作在 1 800 r / min 附近,既避免了稳

态控制时转子转速过零,又使转子转速具有在姿态

机动后复位的能力。 进入稳态段后,由转子变速提

供力矩,框架转速为零实现锁定。 末态框架角定位

的作用下,框架角能在每次姿态机动结束后锁定在

至期望的角度[15°,- 15°,15°,- 15°]附近。

图 12　 VSCMGs 奇异测度

Fig. 12　 Singularity measurement of VSCMGs

图 13　 VSCMGs 内转子转速

Fig. 13　 Rotor speed of VSCMGs

图 14　 VSCMGs 框架角

Fig. 14　 Gimbal angle of VSCMGs

图 15 ~ 17 表示了模态观测器和惯量自适应估

计器的辨识效果。 图 15 表明,模态观测器能在 20 s
内就跟踪上真实的模态坐标用于补偿挠性干扰力

矩。 图 16、17 表明,在多次机动后,近似持续激励的辨

识结果接近真实值,整体估计误差范数为 150 kg·m2。
通过调整估计增益矩阵 G 改变惯量估计的收敛速

度,比较多组实验下最后一次姿态机动的仿真结果,
从而分析不同惯量估计效果对控制品质的影响。 如

图 18、19 所示,惯量估计误差‖θe‖越小,航天器进

入稳态段的时间越短,快速稳定的能力越强;在相同

的机动时间下,控制性能随估计精度的提高而提高。
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图 15　 一阶模态坐标及观测值

Fig. 15　 First mode coordinate and its estimation

图 16　 转动惯量估计值

Fig. 16　 Estimation of inertia

图 17　 惯量估计误差范数

Fig. 17　 Norm of estimation error of inertia

图 18　 角速度跟踪偏差与惯量估计误差的关系

Fig. 18　 Angular velocity error related to inertial estimation error

图 19　 姿态角跟踪偏差与惯量估计误差的关系

Fig. 19　 Euler angle error related to inertial estimation error

6　 结　 论

1)本文设计了一种适用于挠性卫星的敏捷机

动和高稳定姿控场合的自适应控制器和 VSCMGs 复
合操纵律。 设计的模态观测器和惯量估计器用于辨

识不可测的模态信息和惯量信息,这些辨识结果被

用来 精 确 估 计 挠 性 干 扰 前 馈 补 偿 力 矩, 使 用

Lyapunov 方法证明了闭环控制系统的稳定性。
2)设计的 VSCMGs 复合操纵律同时实现了 4

项重要功能:CMGs 模式到 RWs 模式的平滑切换,
规避 CMGs 模式奇异性,维持转子的轮速平衡以及

在机动结束时将框架角复位到优选组合。
3)本文算法有效降低了机动过程中挠性振动

和转动惯量未知的不利影响,与无自适应控制律相

比,姿态控制精度提高了一个数量级。 调整自适应

增益改变参数辨识效果,对比实验表明航天器快速

稳定的能力随辨识误差减小而提升。
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