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控制力矩陀螺辅助的空间站大角度姿态机动
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摘　要：在推力器机动技术与零燃料机动（ＺｅｒｏＰｒｏｐｅｌｌａｎｔＭａｎｅｕｖｅｒ，ＺＰＭ）技术的基础上，提出了一种新
的空间站大角度姿态机动技术概念———控制力矩陀螺辅助机动（ＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔｕｍＧｙｒｏｓｃｏｐｅｓＡｓｓｉｓｔｉｎｇ
Ｍａｎｅｕｖｅｒ，ＣＭＧｓＡＭ）技术。文章给出了ＣＭＧｓＡＭ燃料最优控制问题模型，在对燃料最优解控制结构分析的
基础上，采用基于改进的伪谱结点法的求解策略，求解了ＣＭＧｓＡＭ燃料最优机动问题，与仅基于推力器机动
的燃料最优解和空间站上的绕特征轴的常速率机动进行了比较，结果表明相对于推力器机动，ＣＭＧｓＡＭ技术
更加节省燃料，并同时实现了机动始末动量管理模式的光滑连接；相对于ＺＰＭ机动，其机动时间大大缩短，同
时具有更强的抵御干扰的能力。ＣＭＧｓＡＭ技术实现了对推力器技术与零燃料机动技术的高效综合，进一步
丰富了空间站大角度机动技术。
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　　姿态控制技术是空间站建造和运行的关键技
术之一，姿态控制包括姿态稳定控制和姿态机动

控制两个方面［１］。空间站在进行某些任务操作

（如交会对接）的时候需要进行大角度姿态机动，

空间站姿态大角度机动技术是空间站姿态控制技

术的重要组成部分。

空间站上的姿态控制执行机构包括控制力矩

陀螺系统（ＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔＧｙｒｏｓｃｏｐｅｓ，ＣＭＧｓ）与
推力器反作用控制系统（ＲｅａｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，
ＲＣＳ），通常空间站的大角度姿态机动由 ＲＣＳ实
现［２］，长期的（角）动量管理，短期的姿态维持和

小角度机动任务由ＣＭＧｓ实现［２］。

采用ＲＣＳ进行姿态机动需要消耗燃料，空间
站上的燃料成本很高，虽然空间站上采用的是燃

料次优机动路径，如和平号空间站采用的是轴对

称体的进动路径［３］，国际空间站（ＩＳＳ）采用的是
绕特征轴旋转的常角速率机动路径［４］，但是每次

大角度机动消耗的燃料价值仍是可观的。２００７
年１月２日，国际空间站利用推力器进行１８０°姿
态机动，共消耗了 ５０．７６ｋｇ燃料，价值上百万美
元［５］。推力器机动带来的大量燃料消耗给空间

站后勤补给带来了较大的负担。

采用ＣＭＧｓ作为姿态控制执行机构可以避免
推力器机动带来的燃料消耗，但是ＣＭＧｓ是一个角
动量交换装置，其能容纳的角动量是有限的。如果

采用传统的控制算法进行空间站大角度姿态机动，

由于环境力矩的作用，ＣＭＧｓ的角动量将会很快饱
和，丧失三维力矩输出能力，从而无法完成机动任
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务［４］。２００６年１１月５日，在国际空间站上成功实
施的零燃料机动（ＺｅｒｏＰｒｏｐｅｌｌａｎｔＭａｎｅｕｖｅｒ，ＺＰＭ）
技术实现了基于 ＣＭＧｓ的大角度姿态机动［６］，

ＺＰＭ技术实质是利用环境力矩实现空间站大角
度机动，期间避免 ＣＭＧｓ角动量饱和甚至实现角
动量卸载，目前ＺＰＭ实现方式是通过空间站上的
姿态保持控制器跟踪离线规划的机动路径［４］。

除了燃料的零消耗外，ＺＰＭ技术还实现了机动始
末两个动量管理状态的光滑连接［６－８］。

虽然ＺＰＭ具有节省燃料等显著优点，但是其
也有一个明显的缺点：由于 ＣＭＧｓ产生的控制力
矩较小并存在角动量饱和问题，基于 ＺＰＭ技术进
行大角度机动的时间一般很长。而有时候空间站

需要进行快速机动，推力器的提供的推力矩至少

比ＣＭＧｓ推力矩大一个量级［４］，其可以快速地实

现空间站的机动。为结合推力器机动技术与

ＺＰＭ技术的优点，实现燃料节省与快速机动的有
机统一，本文提出了一个新的大角度姿态机动技

术概念———控制力矩陀螺辅助机动 （ＣＭＧｓ
ＡｓｓｉｓｔｉｎｇＭａｎｅｕｖｅｒ，ＣＭＧｓＡＭ）技术，作为对这个
新概念的初步探究，本文研究了 ＣＭＧｓＡＭ燃料
最优控制问题的求解。需要补充说明的是，２０１２
年８月１日，ＮＡＳＡ在国际空间站上实验了燃料
最优机动（ＯｐｔｉｍａｌＰｒｏｐｅｌｌａｎｔＭａｎｅｕｖｅｒ，ＯＰＭ）技
术，但目前该技术的相关资料很少，相关调研表明

其有利用推力器改进ＺＰＭ技术［９］，但目前尚不能

确定其是否与本文提出的ＣＭＧｓＡＭ技术一致。

１　ＣＭＧｓＡＭ燃料最优控制模型

１．１　数学模型

首先给出建模必要的坐标系，相关坐标系包

括体系ｂ与轨道系ｏ。体系ｂ与空间站固连，坐标
原点ｏｂ位于质心，坐标方向与空间站几何特征方
向一致。轨道系ｏ坐标原点ｏｏ位于空间站质心，
ｏｏｘｏ轴与速度方向重合，ｏｏｙｏ与轨道平面垂直，
ｏｏｚｏ由右手定则确定。本文假设空间站运行在圆
轨道上，则ｏｏｚｏ指向地心。

修正Ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ参数是姿态描述的最小实现，
其可以在 ±３６０°范围内避免奇异［１０］。文章采用

修正Ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ参数描述空间站相对于轨道系的
运动，其运动学方程为：

ｄσ
ｄｔ＝Ｔ（σ）ω－ω{ }ｏ （１）

其中，σ＝ σ１ σ２ σ[ ]３ Ｔ
为修正 Ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ

参数，ω和ωｏ分别是航天器角速度和轨道系角速
度，均在体系下进行描述，其中体系下表示的轨道

角速度 ωｏ＝Ｒ
ｂ
ｏ ０ －ｎ[ ]０Ｔ，ｎ为轨道角速率，

Ｒｂｏ是从轨道系ｏ到体系 ｂ的方向余弦阵。Ｔ（σ）
与Ｒｂｏ表示为：
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在体系下表示的空间站姿态运动动力学方

程为：

Ｊｄωｄｔ＋ω×（Ｊω）＝τｅ－ｕｃｍｇ＋ｕｐ （２）

其中，Ｊ为空间站的惯量张量，ｕｃｍｇ是由 ＣＭＧｓ产
生的控制力矩，ｕｐ为由推力器产生的控制力矩，
符号“×”表示叉乘，τｅ为环境力矩，其包括：

τｅ＝τｇｇ＋τａｅｒｏ＋τｄｉｓ
其中，τｇｇ为引力梯度力矩，τｇｇ＝３ｎ

２ｉｃ×（Ｊｉｃ），ｉｃ
为方向余弦阵 Ｒｂｏ的第三列。τａｅｒｏ为气动力矩，

τａｅｒｏ＝
ρＶ２Ｒ
２ＣＤＡＰ（ＣＰ×ｖ），ρ为大气密度，ＶＲ空间站

相对于大气的速度，ＣＤ为阻力系数，ＡＰ为空间
站沿相对速度方向的面积投影，ＣＰ为压心到质心
的矢径，ｖ为空间站相对于大气速度的方向矢量。
τｄｉｓ为其他干扰力矩，由于相对于 τｇｇ和 τａｅｒｏ是小
量，在路径规划计算中予以忽略。

机动中考虑 ＣＭＧｓ的运动，ＣＭＧｓ角动量运
动方程为：

ｄｈｃｍｇ
ｄｔ＋ω×ｈｃｍｇ＝ｕｃｍｇ （３）

其中ｈｃｍｇ为ＣＭＧｓ角动量在体系下的表示。

１．２　边界条件

假设空间站通过机动从一个力矩平衡姿态

（ＴｏｒｑｕｅＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍＡｔｔｉｔｕｄｅ，ＴＥＡ）姿态旋转到另
一个 ＴＥＡ，对于 ＴＥＡ姿态，空间站相对与轨道系
保持静止，其角速度与姿态关系是确定的，同时，

ＣＭＧｓ的角动量也是关联的［８］。机动边界条件的

一般形式可以写为：

σ（ｔ０）＝σ０，ω（ｔ０）＝ω０，ｈｃｍｇ（ｔ０）＝ｈ０ （４）
σ（ｔｆ）＝σｆ，ω（ｔｆ）＝ωｆ，ｈｃｍｇ（ｔｆ）＝ｈｆ （５）

其中，ｔ０为机动初始时间，ｔｆ为机动结束时间，σ０，
ω０，ｈ０分别为空间站初始姿态，初始角速度和

·８·
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ＣＭＧｓ初始角动量，σｆ，ωｆ，ｈｆ分别为空间站终端
姿态，终端角速度与 ＣＭＧｓ终端角动量。根据任
务要求，对于机动时间有上限要求：

ｔｆ－ｔ０＜ｔｓ （６）

１．３　机动过程约束

ＣＭＧｓ的峰值角动量和角动量变化率是有限
的，在机动过程中，ＣＭＧｓ需要满足一定的性能
约束：

ｈｃｍｇ
２≤ｈ２ｍａｘ （７）

ｄｈｃｍｇ
ｄｔ

２

＝ ｕ－ω×ｈｃｍｇ
２≤ｈ′２ｍａｘ （８）

其中，ｈｍａｘ是最大峰值角动量，ｈ′ｍａｘ是最大角动量变
化率，　 代表矢量的二范数。在论文中，第一个
约束称为角动量约束，第二个约束称为角动量变

化率约束。

规划中对推力矩采用幅值有限的连续推力矩

模型，机动中还需满足下述约束：

ｕｐｉ≤ｕｐｉ＿ｍａｘ，ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ （９）
其中ｕｐｉ是推力矩 ｕｐ的第 ｉ个分量，ｕｐｉ＿ｍａｘ为该方
向上的最大力矩。

连续推力矩模型与实际航天器上通常采用的

是开关型推力器不符，但是连续推力矩指令可以

通过脉宽脉频调制（ＰｕｌｓｅＷｉｄｔｈＰｕｌｓｅＦｒｅｑｕｅｎｃｙ
Ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ，ＰＷＰＦＭ）技术实现［１１］，具体实现过程

不在本文的研究范围之中。

１．４　性能指标

构造燃料最优控制问题，燃料最优性能指标

即机动过程中消耗的燃料最少。由于消耗的燃料

正比于推力，作为概念研究，在不影响定性结论的

前提下，姑且假设各方向的力臂是相等的，进而消

耗的燃料正比于推力矩，本文中燃料最优性能指

标形式写为：

Ｊ＝ｍｉｎ（∫
ｔｆ

ｔ０
（ｕｐｘ ＋ ｕｐｙ ＋ ｕｐｚ）ｄｔ）

（１０）
其中 　 代表标量的绝对值。

ＣＭＧｓＡＭ燃料最优控制问题即在性能指标
（１０）下，寻找满足运动方程约束（１）～（３），边界
条件约束（４）～（６），与路径约束（７）～（９）的机
动路径。

为了与推力器机动技术进行对比，这里给出

仅采用推力器的燃料最优控制问题：即在性能指

标（１０）下，寻找满足运动方程约束（１），（２），边
界条件约束（４）～（６）与路径约束（９）的机动路
径。注意此时方程（２）中不再含有 ＣＭＧｓ力矩项

ｕｃｍｇ，边界条件（４），（５）中不再包括 ＣＭＧｓ的相关
边界条件。

２　ＣＭＧｓＡＭ燃料最优控制解分析

ＣＭＧｓＡＭ燃料最优控制问题的 Ｈａｍｉｌｔｏｎ函
数为：

Ｈ＝ ｕｐｘ ＋ ｕｐｙ ＋ ｕｐｚ 　　

＋λＴσ
ｄσ
ｄｔ＋λ

Ｔ
ω
ｄω
ｄｔ＋λ

Ｔ
ｈ
ｄｈ
ｄｔ （１１）

对于推力矩ｕｐ，仅考虑ｕｐ相关项，有，
Ｈ＝ ｕｐｘ ＋ ｕｐｙ ＋ ｕｐｚ ＋λωＪ

－１ｕＰ＋…
＝ ｕｐｘ ＋ｕｐｘＪ

－１（１，：）λω＋…
　 ｕｐｙ ＋ｕｐｙＪ

－１（２，：）λω＋…
　 ｕｐｚ ＋ｕｐｚＪ

－１（３，：）λω＋… （１２）
考虑到约束条件 （９），根据极大值原

理［１２］，有：

ｕｐｉ＝ｕｐｉ＿ｍａｘ·ｄｅｚ（Ｓｉ），ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ （１３）
其中Ｓｉ＝－Ｊ

－１（ｉ，：）λω，ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ为燃料最优解
的开关曲线，死区函数ｙ＝ｄｅｚ（ｘ）定义为［１２］：

ｙ＝０　　　　 ｘ＜１
ｙ＝１ ｘ＞１
ｙ＝－１ ｘ＜－１
０≤ｙ≤１ ｘ＝１
－１≤ｙ≤０ ｘ













＝－１

（１４）

对于ｕｐｉ，ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ，当Ｊ
－１（ｉ，：）λω＜－１时，ｕｐｉ

＝ｕｐｉ＿ｍａｘ；当 Ｊ
－１（ｉ，：）λω ＞１时，ｕｐｉ＝－ｕｐｉ＿ｍａｘ；当

Ｊ－１（ｉ，：）λω ＜１时 ｕｐｉ＝０；当 Ｊ－１（ｉ，：）λω ＝１
时，发生奇异，此时 ｕｐｉ取值无法通过极大值原理
确定。本文仅考虑没有奇异的情形，此时燃料最

优解推力矩的结构为ｂａｎｇｏｆｆｂａｎｇ结构。
对于ＣＭＧｓ力矩ｕｃｍｇ，仅考虑ｕｃｍｇ相关项，有：
Ｈ＝（λＴｈ－λ

Ｔ
ωＪ

－１）（ｕｃｍｇ－ω×ｈｃｍｇ）＋…

（１５）
考虑到控制约束条件（８），当状态约束（７）不

冒犯且λＴｈ－λ
Ｔ
ωＪ
－１≠０时候，根据极大值原理，有

ｄｈｃｍｇ
ｄｔ＝ｕｃｍｇ－ω×ｈｃｍｇ与 λ

Ｔ
ｈ－λ

Ｔ
ωＪ

－１方向相反，同

时
ｄｈｃｍｇ
ｄｔ

＝ｈ′ｍａｘ。

３　燃料最优控制问题求解方法

由于性能指标不连续，同时最优控制解不连

续且结构复杂，燃料最优问题的数值求解是比较

困难的。

对于最优控制问题的数值求解方法，一般可

以分为直接法与间接法［１３］。伪谱方法是一种先

·９·
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进的求解最优控制问题的直接法，其具有快速谱

收敛的良好特性，同时伪谱方法的伴随量映射原

理（ＣｏｖｅｃｔｏｒＭａｐｐｉｎｇＰｒｉｎｃｉｐｌｅ，ＣＭＰ）保证了最优
解的正确性［１４］。一般伪谱方法是对最优解进行

全局插值逼近的全局方法［１５］，对于最优状态解与

最优控制解均连续的问题，其可以很好地进行逼

近，但是实际上许多问题的最优解存在控制切换

甚至状态跳跃，而对于全局伪谱方法，一旦配点数

目确定，配点在归一化时间区间中的位置也就是

固定的了，固采用全局方法难以捕捉最优解中的

控制切换点或状态角点［１６］。此外，利用全局方法

得到的插值解在不连续点附近存在吉布斯现

象［１７］，从而失真于真实解。实际上伪谱方法也可

以作为局部方法（也称为局部正交配点法［１８］）进

行使用，即对最优解进行局部插值逼近［１３］，对于

局部伪谱方法伴随量映射原理同样成立。ＧＰＯＰＳ
软件是采用Ｒａｄａｕ伪谱方法的多阶段最优控制问
题（ｍｕｌｔｉｐｌｅｐｈａｓｅｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓ）求解软
件［１９］，其采用的 ｈｐ自适应网格细分算法会根据
每一求解情况自动进行网格细化或配点加密，直

到达到设定的数值精度［２０］，但是研究表明对于燃

料最优问题，其典型的 ｂａｎｇｏｆｆｂａｎｇ最优控制解
在始末两端饱和控制持续时间短并突变到零，采

用这种通用的网格细化方法对于控制切换点或状

态角点的捕捉效果不佳。

文献［１６，２１］提出了针对最优解非光滑的伪谱
结点求解方法（Ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｋｎｏｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ），
其也是一种局部方法，基本思想是引入结点以捕

捉控制切换点或状态切换点。根据结点处的最优

状态解是否间断，可以将结点分为软节点与硬节

点，硬节点处状态解发生跳跃，软节点处的状态连

续。硬结点用于描述问题本身固有的不连续事件

（如质量突变），而软结点通常是为求解最优控制

问题而设计的，可以用于捕捉控制的切换。根据

结点位置是否自由，可以将节点分为自由结点与

固定结点。对于自由结点情形，伪谱结点法本质

上将不连续时刻点作为一个专门的优化参数。

研究表明对于捕捉控制切换的软结点方法，

当结点左右区间的动力学等各种约束没有区别的

时候，其对控制切换点的捕捉效果也不尽人满意。

实际上对于 ｂａｎｇｂａｎｇ类型或 ｂａｎｇｏｆｆｂａｎｇ类型
这种控制量离散取值的问题，通过指定不同区间

的控制结构将更有利于最优问题的求解。比如对

于某一方向，其控制切换结构可能为（１，０，－１），
即控制正向全开—控制为零—控制负向全开，此

时在指定控制结构的条件下采用软节点可以有效

地捕捉到控制切换时刻点。对于有限切换的情

形，控制结构的组合可以通过枚举法进行求解。

实际上由于 ＧＰＯＰＳ软件求解最优控制问题过程
中不断进行网格细分以逼近最优解，虽然目前效

果不佳，但是其可以提供一个较好的控制切换结

构信息。据此本文对 ＣＭＧｓＡＭ的燃料最优问题
采用两步求解策略：第一步通过ＧＰＯＰＳ对问题进
行初解，得到参考的控制切换结构与时序信息；第

二步在获得的控制切换信息基础上指定控制切换

结构并通过引入自由软结点求解最优控制问题。

４　ＣＭＧｓＡＭ算例

对参考文献［８］中的９０度机动进行计算。该
算例中，空间站运行的圆轨道高度为３４２６２ｋｍ，轨
道角速率为 ｎ＝１．１４６１×１０－３ｒａｄ／ｓ，空间站的惯
量张量为：

Ｊ＝
２４１８０４４３ ３７８０００９ ３８９６１２７
３７８００１０ ３７６０７８８２ －１１７１１６９









３８９６１２７ －１１７１１６９ ５１５６２３８９
ｋｇｍ２

表１中给出了机动的初始与终端边界条件。

表１　机动算例初始与终端边界条件
Ｔａｂ．１　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆ９０°ｍａｎｅｕｖｅｒ

σ０ 　［０．０１３５２，－０．０４１４４，０．０５７４２］

ω０（ｒａｄ／ｓ）　［－２．５４１０×１０
－４，－１．１１４５×１０－３，８．２６０９×１０－５］

ｈ０（Ｎｍｓ） 　［－６７２．４７６８，－２３７．２６５，－５２７６．７７３６］

σｆ 　［－０．０３６３６，－０．０２０６３，－０．４１３６０］

ωｆ（ｒａｄ／ｓ）　［１．１３５３×１０
－３，３．００６２×１０－６，－１．５７１３×１０－４］

ｈｆ（Ｎｍｓ） 　［－１２．２０２２，－４８２２．５８０６，－１８３．０３３］

　　关于机动时间，取初值时间ｔ０＝０ｓ，ｔｆ≤９００ｓ。
算例中假设推力器可提供的力矩三轴最大均

为２５００Ｎｍ，对于ＣＭＧｓ的相关参数，取最大角动
量参数ｈｍａｘ＝１９５２４Ｎｍｓ，最大角动量变化率参数
ｈ′ｍａｘ＝２７１．１６Ｎｍ

［８］。气动模型参考文献［２２］，大
气密度取为ρ＝２×１０－１１ｋｇ／ｍ３，阻力系数ＣＤ取为
２．２，假设空间站上的气动力矩包括两部分，一部
分是作用在舱体上，另一部分作用在太阳翼上，同

时假设太阳翼进行周期转动，两部分在体系下的

面积矢量分别设为［９２．４，０，０］ｍ２和 ［１２０
ｃｏｓ（ｎｔ），０，１２０ｓｉｎ（ｎｔ）］ｍ２，空间站质心到舱体压
心和太阳翼压心的矢径分别为［１．８４，０，１．０９］ｍ
和［０，０，－３．７２］ｍ。

为了进行比较，对仅基于推力器的燃料最优机

动和绕特征轴的常速率机动进行了计算，关于仅基

于推力器的燃料最优控制问题同样采用本文给出

·０１·
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的方法进行求解，绕特征轴的常速率机动其相对于

轨道系的角速度首先迅速线性增加到设定机动速

率，而后保持该速率不变，最后迅速减小到零。图

１中给出了燃料最优ＣＭＧｓＡＭ，燃料最优推力器机
动和绕特征轴常速率机动的姿态与角速度曲线。

图２给出了三种不同机动分别对应的推力控制力
矩曲线，从图中看到，燃料最优ＣＭＧｓＡＭ与燃料最
优推力器机动的机动过程相似，相较绕特征轴的常

速率机动则有明显的不同，这是由于前两者利用了

姿态运动的非线性特性，采用“迂回”的路径实现

机动目标，而绕特征轴的机动是通过强行施加控制

以实现设定的机动路径。

图１　三种机动方式的姿态与角速度曲线
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｏｆ

ｔｈｅｔｈｒｅｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

基于伪谱法的伴随量映射原理（Ｃｏｖｅｃｔｏｒ
ＭａｐｐｉｎｇＰｒｉｎｃｉｐｌｅ，ＣＭＰ），在求解燃料最优解的
同时可以得到相应的伴随变量进而求解开关曲

线。为了验证求解得到 ＣＭＧｓＡＭ燃料最优解，
图３给出了控制与相应的控制开关曲线，每个子
图的右下角给出了切换局部放大图，其表明了数

值解的正确性，说明机动过程中并没有发生奇异。

关于机动过程中的燃料消耗（按式（１０）进行
计算），ＣＭＧｓＡＭ燃料最优解的性能指标为
２４３９０６×１０５，仅采用推力器的燃料最优解性能
指标为３．１６６７２×１０５，绕特征轴常速率机动对应
的性能指标为４．０３８９９×１０５。一方面，燃料最优
机动相对于特征轴机动有效节省了燃料，这是由

于燃料最优机动过程中有对姿态运动模型非线性

特性和环境力矩加以合理利用。另一方面，通过

图２　三种机动方式对应的推力控制力矩
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｔｈｒｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｆｉｌｅｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

图３　ＣＭＧｓＡＭ归一化控制及相应开关曲线
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ
ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｓｏｆｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌＣＭＧｓＡＭ

合理协调 ＣＭＧｓ与推力器两种姿态伺服控制机
构，ＣＭＧｓＡＭ燃料最优解相对于推力器燃料最优
解可以进一步节省２２．９８％的燃料。

对本节中计算的机动算例，利用ＧＰＯＰＳ进行
计算，采用ＺＰＭ技术其最短机动时间为４１００．６ｓ，
此处仅９００ｓ就完成了机动，说明了 ＣＭＧｓＡＭ技

·１１·
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术很好地结合了推力器机动与 ＺＰＭ机动技术的
优点，可以更快地实现机动。

考察 ＣＭＧｓＡＭ机动过程中，ＣＭＧｓ的性能，
图４给出了ＣＭＧｓ角动量曲线，图５给出了ＣＭＧｓ
角动量变化率曲线。从图４中可以看到在机动过
程中，ＣＭＧｓ的角动量达到了最大值。图 ５显示
ＣＭＧｓ角动量变化率在机动始末达到了门限值，
这与第３节的分析是一致的。ＣＭＧｓＡＭ机动过
程中ＣＭＧｓ的变化与 ＺＰＭ时间最优解的情形类
似。不同于 ＺＰＭ机动技术，ＣＭＧｓＡＭ机动技术
允许规划的机动路径中，ＣＭＧｓ的角动量达到峰
值，这是由于推力器在机动中段处于关闭状态，其

在跟踪规划路径过程中可以适时开机以消除机动

过程中的干扰影响。具有更强的抵御干扰的能力

是ＣＭＧｓＡＭ相对于ＺＰＭ的又一优点。

图４　ＣＭＧｓ角动量曲线
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅａｎｇｕｌａｒｍｏｍｅｎｔｕｍｐｒｏｆｉｌｅｏｆ

ＣＭＧｓｄｕｒｉｎｇＣＭＧｓＡＭ

图５　ＣＭＧｓ角动量变换率曲线
Ｆｉｇ．５　ＴｈｅｒａｔｅｏｆＣＭＧｓａｎｇｕｌａｒｍｏｍｅｎｔｕｍｃｈａｎｇｅ

ｐｒｏｆｉｌｅｄｕｒｉｎｇＣＭＧｓＡＭ

５　结论

本文在推力器机动技术与零燃料机动（Ｚｅｒｏ
ＰｒｏｐｅｌｌａｎｔＭａｎｅｕｖｅｒ，ＺＰＭ）技术的基础上，提出了

一种新的空间站大角度姿态机动技术———控制力

矩陀螺辅助机动（ＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔｕｍＧｙｒｏｓｃｏｐｅｓ
ＡｓｓｉｓｔｉｎｇＭａｎｅｕｖｅｒ，ＣＭＧｓＡＭ）技术。不同于推力
器机动技术与ＺＰＭ技术分别只使用一种姿态控制
执行机构，ＣＭＧＡＭ技术同时使用推力器与控制力
矩陀螺（ＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔｕｍＧｙｒｏｓｃｏｐｅｓ，ＣＭＧｓ）姿
控执行机构，实现了对推力器机动技术与 ＺＰＭ技
术的高效综合，具有机动快速，燃料节省，可快速

实现姿态机动到动量管理模式过渡等优点。

ＣＭＧｓＡＭ技术丰富了空间站机动技术，提高了空
间站机动任务的品质，对于空间站在轨快速实现

机动任务、减少燃料消耗与提高安全性，具有重要

实践价值。

本文研究了燃料最优 ＣＭＧｓＡＭ路径的优化
求解，后面可进一步展开空间站上 ＣＭＧｓＡＭ具
体实现的相关研究。由于 ＣＭＧｓＡＭ是过驱动控
制问题，除了基于优化方法的控制规划分配外，也

可以展开解析控制率及分配率的相关研究。
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