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柔性航天器大角度机动闭环开关序列控制

孔宪仁，杨正贤，廖　俊，张也弛
（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，１５００８０哈尔滨，ｙａｎｇｚｈｅｎｇｘｉａｎ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ）

摘　要：针对柔性航天器大角度姿态机动时柔性附件的振动抑制问题，提出了一种闭环脉冲序列控制方法．
该方法利用姿态角和角速度作为反馈信号，分别使用喷气推力器、反作用飞轮完成姿态的粗、精控制，以实现

航天器的快速大角度机动；同时，为实现平稳的机动过程，设计成形的喷气开关控制指令，以避免机动过程中

推力器激起柔性结构的持续振动．全物理实验结果表明，该方法不仅使航天器完成姿态的机动，而且显著地
减少了柔性结构的弹性振动，并且具有节省燃料、算法简单、易于在轨实时计算、工程可行性及有效性高的

优点．
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　　随着航天技术的发展，现代航天器往往带有
大型太阳能帆板等柔性附件．这类柔性航天器的
中心刚体和柔性附件之间存在着强烈的刚柔耦合

作用，当使用推力器作为执行机构进行快速姿态

机动时，非线性的开关控制容易激起柔性附件的

持续振动，对姿态机动的平稳以及精度造成影响，

甚至可能损害相关设备．因此，有必要研究针对推
力器作为执行机构的柔性航天器快速姿态机动控

制及振动抑制［１］．

对于推力器的控制，其中一类方法是开关命

令序列形式，即根据系统机动的角度、时间、燃料、

残余振动等约束条件预先产生最优的开关命令序

列［２－８］，而通过成形器［４－８］来产生次最优开关命

令是比较简单高效的方法．这类方法在理论上可
实现目标机动后无残余振动的控制品质，日益受

到人们的重视，但是该类方法还存在如下问题：需

要事先做好精准地规划，当机动任务发生变化时

还需要重新设计开关命令序列，是一种开环的控

制形式；另外鲁棒性方面，主要是针对结构的固有

振动频率和阻尼比的不确定性，但是实际控制效

果受如转动惯量、执行机构等不确定性影响很大．
推力器的开关控制，另一类方法是非线性调制，即



通过对闭环控制输出的连续量进行调制产生的非

线性开关控制命令，如ＰＷＭ［９］，ＰＷＰＦ［１０－１１］，切换
函数［１２］等．这类非线性的调制方式可实现喷气的
闭环控制，但是容易激发柔性结构的振动［１］，同

时还容易出现频繁喷气现象，浪费资源并降低喷

气开关使用寿命．
本文结合喷气控制这２种方式的优点，将成

形的喷气开关序列应用到姿态控制内闭环中，对

每次喷气开关动作进行成形处理，在利用喷气完

成闭环大角度机动时，避免激发柔性结构振动、保

持机动平稳．在机动末端，切换执行机构控制模
式，利用反作用飞轮完成姿态高精度定向，提高控

制效率．全物理实验结果表明，该方法不仅使航天
器快速完成高精度姿态机动，而且显著地减少了

柔性结构的弹性振动，并且具有节省燃料、算法简

单、易于在轨实时计算、工程可行性及有效性高的

优点．

１　数学模型
图１所示为带有大型柔性附件的航天器模

型，模型包括半径为ｂ的中心刚体、长为ｌ０的悬臂
梁、质量为ｍ的尖端质量块．假设柔性梁为小变形
小应变下的等截面 ＥｕｌｅｒＢｅｒｎｏｕｌｌｉ梁，材料均匀
且各向同性．定义ＯＸＹＺ为惯性坐标系，ｏｘｙｚ为本
体坐标系，ｏｘ与未变形的柔性附件轴线重合．
ｗ（ｘ，ｔ）代表柔性附件相对于 ｏｘｙ坐标系的变形
量，Ｔ为作用于中心刚体的控制力矩，姿态角 θ代
表两坐标系的相对转动关系．ρ、Ｅ、Ｉ、Ａ分别为柔
性梁的体积密度、弹性模量、截面惯性矩、截面积，

Ｊｈ为中心刚体的转动惯量．
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图１　柔性航天器结构示意

　　依据文献［１３－１４］，忽略柔性梁微小的轴向
拉伸量及一些高阶非线性量，得到刚柔耦合系统

的一次近似动力学模型，

（Ｊｈ＋Ｊｆ＋Ｊｔ＋ｐ
Ｔ（Ｍｐｐ－Ｄ）ｐ）̈θ＋Ｕ

Ｔｐ̈＋
　　　　２θ（ｐＴ（Ｍｐｐ－Ｄ）ｐ）＝ｕ＋Ｔｄ，

Ｕ̈θ＋Ｍｐｐ̈ｐ＋Ｃｆｐ＋（Ｋｆ－θ
２Ｍｐｐ＋θ

２Ｄ）ｐ＝０．
其中ｐ＝［ｐ１　ｐ２　…　ｐ２（ｎ＋１）］

Ｔ为柔性梁单元节

点坐标阵，ｎ为有限元单元段数；Ｊｈ、Ｊｆ、Ｊｔ分别为
中心刚体、未变形梁及末端质量块相对于中心点

Ｏ的转动惯量；Ｔｄ为干扰力矩；Ｕ为刚柔耦合系数
阵；Ｍｐｐ、Ｃｆ、Ｋｆ分别为柔性梁结构质量阵、阻尼阵
及刚度阵；Ｄ为转动柔性梁动力刚度阵．

２　喷气闭环开关序列控制
２１　成形器基本原理

使用喷气推力器作为执行机构进行姿态机动

时，每一次的喷气动作都将激发柔性附件的振动，

但是如果在适当的时间进行喷气开关还是可以消

除柔性附件振动的．如图２所示，将喷气的单次
“开”命令，变为“开—关—开”命令序列时，先前

命令激起的振动被后面的命令消除，使系统在完

成刚体运动的同时残余振动得到抑制．这就是输
入成形技术抑制振动的基本原理，即由一系列的

脉冲信号（成形器）与期望输入指令相卷积所形

成的新指令来驱动系统的技术［１５］．
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图２　输入成形原理

　　适用于喷气开关控制的成形器主要有２种：
燃料最优成形器［８］和时间最优成形器［６］．针对无
阻尼系统，最简单的燃料最优成形器、时间最优成

形器分别为 ＳＺＶ－ＦＥ、ＳＺＶ－ＴＯ，具有一阶鲁棒性的燃
料最优成形器、时间最优成形器分别为 ＳＺＶＤ－ＦＥ、
ＳＺＶＤ－ＴＯ，脉冲序列表达式如下：

ＳＺＶ－ＦＥ ＝
Ａ[ ]ｔ＝

１ －１ １
０ Ｔ／６ Ｔ／[ ]３，

ＳＺＶ－ＴＯ ＝
Ａ[ ]ｔ＝

１ －２ ２
０ ０２１Ｔ ０２９[ ]Ｔ，

ＳＺＶＤ－ＦＥ ＝
Ａ[ ]ｔ＝

１ －１ １ －１ １
０ ００９Ｔ ０３７Ｔ ０６４Ｔ ０７３[ ]Ｔ，

ＳＺＶＤ－ＴＯ ＝
Ａ[ ]ｔ＝

１ －２ ２ －２ ２
０ ０１５Ｔ ０２８Ｔ ０６３Ｔ ０６８[ ]Ｔ．

其中：Ａ为脉冲幅值大小序列；ｔ为脉冲的作用时
间序列；Ｔ为系统单个模态振动周期．

将喷气“开”命令与这４种成形器相卷积时，
得到喷气开关命令，为实现最终产生打开喷气同

时抑制振动的目的，燃料最优喷气开关命令，只产

生同向的喷气，而时间最优的喷气开关命令，具有

快速“正反向”的喷气特性，这在实际工程中并不

实用，一方面会造成燃料的浪费，另一方面当航天
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器正向、反向喷气力矩大小不一致时，这种通过正

反向喷气来消除振动的方法将失效．所以，根据实
际工程需要，本文选择燃料最优喷气开关命令对

喷气进行控制，同时，忽略柔性梁的弱阻尼影响．
２２　喷气控制策略

将上一节的成形器应用于喷气闭环调制中，

以消除柔性附件的振动，保持机动平稳性，下面分

３步设计该喷气控制策略．
第一步，定义喷气的４种“开关序列”．一般喷

气存在正向打开、关闭，反向打开、关闭这４种控
制命令，但是每一次的喷气动作都会激发柔性附

件的振动．根据上一小节的分析，将单次喷气动作
变为多次喷气动作，可以消除柔性附件振动，那么

将这４种控制命令与成形器ＳＺＶ－ＦＥ结合得到抑制
振动的控制命令序列，定义为“正开序列”、“正关

序列”、“负开序列”、“负关序列”．基于 ＳＺＶ－ＦＥ的
控制命令序列如图３所示，每次命令只产生同向
喷气动作，避免不同向喷气，由于正反向力矩不一

致，不能消除柔性附件的振动．
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图３　ＺＶ－ＦＥ的开关命令序列

　　“正开序列”、“正关序列”为一对完成一次正
向喷气动作，“负开序列”、“负关序列”为一对完

成一次负向喷气动作．为保证每一次控制命令序
列执行的有效性，规定同一时间内只能执行一种

控制命令序列，并且只有当一种控制命令序列达

到最小作用时间后才可执行下一种控制命令序

列．其中最小作用时间为成形器的脉冲序列时间
长度，设为ｔｍｉｎ．

第二步，设计基于喷气推力器的“姿态反馈

控制律”，如下：

Ｔｔ（ｔ）＝ｇ１（θｒｅｆ－θ）＋ｇ２（θｒｅｆ－θ）． （１）
其中 θｒｅｆ、θｒｅｆ为期望姿态角度和角速度，θ、θ为姿
态角度和角速度，ｇ１、ｇ２为增益系数．

第三步，设计“开关序列触发逻辑”，根据公

式（１）中Ｔｔ（ｔ）的变化，设计触发第一步中４种命
令序列的逻辑，即闭环的喷气推力器的控制策略，

在每一个控制周期内执行如下命令：

１）如果Ｔｔ（ｔ）＞ａ，并且ｔ－ｔａｃｔ＞ｔｍｉｎ，并且上
一次喷气控制命令序列不是“正开序列”及“负开

序列”，那么触发执行一次“正开序列”；

２）如果Ｔｔ（ｔ）＞ａ，并且ｔ－ｔａｃｔ＞ｔｍｉｎ，并且上
一次喷气控制命令序列是“负开序列”，那么触发

执行一次“负关序列”；

３）如果Ｔｔ（ｔ）＜－ａ，并且ｔ－ｔａｃｔ＞ｔｍｉｎ，并且
上一次喷气控制命令序列不是“负开序列”，那么

触发执行一次“负开序列”；

４）如果Ｔｔ（ｔ）＜－ａ，并且ｔ－ｔａｃｔ＞ｔｍｉｎ，并且
上一次喷气控制命令序列是“正开序列”，那么触

发执行一次“正关序列”；

５）如果 －ａ≤Ｔｔ（ｔ）≤ａ，并且ｔ－ｔａｃｔ＞ｔｍｉｎ，
并且上一次喷气控制命令序列是“正开序列”，那

么触发执行一次“正关序列”；

６）如果 －ａ≤Ｔｔ（ｔ）≤ａ，并且ｔ－ｔａｃｔ＞ｔｍｉｎ，
并且上一次喷气控制命令序列是“负开序列”，那

么触发执行一次“负关序列”；

７）如果触发了新的控制命令序列，则更新上
一次喷气控制命令序列及 ｔａｃｔ，否则喷气维持原
状态．

其中ａ为大于零的常值，起到对Ｔｔ（ｔ）的过零
检测和产生喷气控制死区的作用；ｔ－ｔａｃｔ＞ｔｍｉｎ用
于保证每次命令序列能达到最小作用时间，其中

ｔａｃｔ为上一次喷气控制命令的开始作用时刻；初始
状态为空命令序列，即喷气无动作．

那么，喷气开关命令序列控制策略框图如图

４所示，姿态反馈控制律输出控制量 Ｔｔ（ｔ），开关
序列触发逻辑根据Ｔｔ（ｔ）、当前时间ｔ及上一次的
命令，来触发新的开关序列，最后开关序列作用于

推力器执行机构．
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图４　喷气开关命令序列控制策略

３　喷气－飞轮切换控制
上一小节喷气推力器的闭环姿态控制策略，

本质上是一种延迟开关控制，有固定开关作用序

列，对慢变控制力矩的处理更为有效，所以一般适

用于柔性航天器大角度加速过程和减速过程中的

振动抑制，实现姿态的快速平稳机动．但为达到姿
态高精度定向目的，在大角度机动末期，当姿态误

差趋向为变快小量时，应切换为具有连续力矩输

出设备的控制．因此，在姿态机动末端切换为反作
用飞轮控制，切换条件设计如下式所示：
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ｉｆ｜θｒｅｆ－θ｜＜ｂ１ａｎｄ｜θｒｅｆ－θ｜＜ｂ２．（２）
即姿态满足一定精度要求时，切换执行机构．那将
公式（２）改为
Ｔｔ（ｔ）＝ｇ１（θｒｅｆ－θ）＋ｇ２（θｒｅｆ－θ），

　　　 ｜θｒｅｆ－θ｜≥ｂ１或 ｜θｒｅｆ－θ｜≥ｂ２；

Ｔｔ（ｔ）＝０，｜θｒｅｆ－θ｜＜ｂ１且 ｜θｒｅｆ－θ｜＜ｂ２
{

．

（３）
同时，单独设计飞轮控制反馈控制律为

Ｔｆ（ｔ）＝ｆ１（θｒｅｆ－θ）＋ｆ２（θｒｅｆ－θ），

　　　 ｜θｒｅｆ－θ｜＜ｂ１且 ｜θｒｅｆ－θ｜＜ｂ２；

Ｔｆ（ｔ）＝０，｜θｒｅｆ－θ｜≥ｂ１或 ｜θｒｅｆ－θ｜≥ｂ２
{

．

（４）
由控制律（３）、（４）可看出，当姿态的误差在

飞轮的控制范围时，喷气停止工作；当姿态的误差

超过飞轮的控制范围时，由喷气为其提供卸载，避

免飞轮的超速保护引起系统失稳．

４　实验系统
为验证本文提出的控制策略有效性，基于图

５所示单轴柔性航天器全物理仿真系统进行实验
验证．该系统主要分为４部分：１）单轴气浮台、柔
性梁、尖端质量块，模拟柔性航天器的无摩擦动力

学环境；２）反作用飞轮、喷气推力器，作为执行机
构；３）转台测角仪、陀螺、动态应变仪，作为敏感
器提供航天器姿态角、角速度及柔性附件振动信

息；４）ｘＰＣ实时控制器，运行控制算法，控制周期
为１０ｍｓ．系统的物理参数如下：中心刚体转动惯
量约为１１ｋｇ·ｍ２、中心刚体半径４５０ｍｍ、柔性梁
尺寸１８５０ｍｍ×１００ｍｍ×１８５ｍｍ、柔性梁体积
密度 ２７６６７×１０３ ｋｇ／ｍ３、柔性梁弹性模量
６８９５２×１０１０Ｎ／ｍ２、尖端质量块０３３ｋｇ、反作用
飞轮力矩 ０５５Ｎ·ｍ、喷气推力器力矩输出约
０１６Ｎ·ｍ．该仿真系统是 １个包含诸多实际工
程因素的被控对象，因此基于它进行的柔性航天

器控制仿真实验能在很大程度上反映实际情况．
　　将单轴气浮台浮起，保持系统静止，然后对柔
性梁根部施加１个冲击力，记录梁根部的应变变
化，对其进行频谱分析，得到系统的前三阶振动频

率：０４４０７Ｈｚ、２９８７９Ｈｚ、８２３５４Ｈｚ．通常柔性
梁的第一阶模态振动对系统的影响最大，考虑到

实验系统中柔性梁阻尼较小，根据系统的频率特

性设计抑制柔性梁第一阶模态振动的燃料最优成

形器，如下式所示：

Ｓｓｙｓ＝
Ａｊ
ｔ[ ]
ｊ

＝ １ －１ １[ ]０ ０３７８０ ０７５６１
．（５）

图５　柔性航天器全物理实验系统

５　实验结果
为验证本文控制策略的有效性，分别采用文

献［１１］提出的输入成形联合 ＰＷＰＦ喷气调制的
控制策略和本文提出的控制策略分别进行柔性航

天器全物理系统的６０°机动实验，并对其性能进
行对比分析．
５１　输入成形联合ＰＷＰＦ喷气调制的控制策略

采用文献［１１］提出的控制策略实现姿态的
６０°机动，ＰＷＰＦ喷气调制器的参数分别取 Ｋｐ ＝
５、Ｋｍ ＝１、Ｔｍ ＝０２、Ｔｏｎ＝０５、Ｔｏｆｆ＝０４，控制器
比例、微分增益系数分别取Ｋｐ＝９、Ｋｄ＝３９．仿真
结果如图６所示．
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图６　输入成形联合ＰＷＰＦ喷气调制的控制
策略仿真结果

　　图６（ａ）为ＰＷＰＦ调制下的喷气开关变化图，
在姿态机动加、减速阶段喷气常开，在姿态稳定阶

段喷气开关频率变大．系统姿态输出见图６（ｃ）、
６（ｄ）所示，在２０ｓ左右姿态完成粗机动，但是姿
态角输出振动明显，单独使用喷气执行机构无法

达到高精度姿态定向．图６（ｂ）为梁根部应变响应
图，可以看出 ＰＷＰＦ喷气调制方式在姿态机动中
激发柔性梁的一阶模态振动，最大振幅达０７×
１０－６左右，而且在姿态稳定阶段梁残余振动幅值
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为０３×１０－６左右．
５２　本文提出的控制策略

采用本文提出的飞轮喷气联合控制策略进行

６０°姿态机动控制实验．其中取喷气的控制死区
界限ａ＝００４，取飞轮喷气切换条件参数ｂ１ ＝５，

ｂ２ ＝０５，取飞轮、喷气反馈控制参数分别取ｇ１ ＝
３，ｇ２＝２０，ｆ１＝８，ｆ２＝２５，根据成形器（５）的脉冲
序列时间长度并考虑硬件执行效率取 ｔｍｉｎ ＝１ｓ．
仿真结果如图７所示．
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图７　飞轮喷气联合控制策略仿真结果

　　从喷气开关命令曲线图７（ａ）可以看出，喷气
依次执行了一次“正开序列”、“正关序列”、“负开

序列”、“负关序列”，不存在快速正反向喷气现

象，燃料浪费少，喷气实际总共打开１８８４ｓ．从飞
轮输出曲线图７（ｅ）、７（ｆ）可以看出，在３０ｓ左右
时完成姿态高精度定向，同时在姿态期望值附近

存在００１Ｎ·ｍ左右的干扰力矩．在喷气开关控
制下，２０８３ｓ时姿态角、角速度误差已在飞轮控
制范围内，达到飞轮喷气切换条件，喷气的姿态粗

控制功能完成，喷气开始执行“负关序列”，以抑

制喷气突然关闭引用梁的振动，同时飞轮开始工

作，进行高精度姿态定向控制．由图７（ｃ）、７（ｄ）
可以看出，飞轮喷气切换控制时系统响应没有出

现突变．对比图６（ｂ）、图７（ｂ）的梁根部应变响应
图，可以看出本文控制策略使梁的一次模态振动

在整个机动过程中都没被激发出来，但是由于单

轴台台面与水平面存在一定的误差角，柔性附件

受重力的影响在姿态期望值附件存在微小的

应变．
对比这两种控制策略可以看出，与 ＰＷＰＦ喷

气调制相比，本文闭环开关序列控制的优势在于：

在柔性航天器大角度加速过程和减速过程中，有

效的抑制柔性梁的模态振动，实现姿态的快速平

稳机动．但缺点是，无法处理快速变化的控制小
量，为达到姿态高精度定向目的，在大角度机动末

期，当应切换为具有连续力矩输出的设备进行姿

态控制．

６　结　论
针对柔性航天器大角度姿态机动时柔性附件

的振动抑制问题，提出了一种闭环脉冲序列控制

方法．将成形的喷气开关序列应用到姿态控制内
闭环中，对每次喷气开关动作进行成形处理，在利

用喷气完成闭环大角度机动时，避免激发柔性结

构振动、保持机动平稳．理论和实验表明：该方法
不仅使航天器快速完成高精度姿态机动，而且显

著地减少了柔性结构的弹性振动，并且喷气浪费

少，算法简单，易于在轨实时计算，具有很高的工

程可行性和有效性．
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