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基于倾斜开关曲线的小推力器姿态控制方法分析

与准极限环控制方法

魏静波，刘　昆，吴锦杰
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：研究了利用小推力器进行航天器姿态控制问题。从理论上推导了在给定姿态控制精度、小推力
器参数以及倾斜开关曲线参数的前提下，能够形成理想极限环控制效果的充分必要条件。对相关文献中倾

斜开关曲线设计方法不能形成理想极限环的情况进行了理论分析，提出了一种新的基于倾斜开关曲线的准

极限环控制方法，并推导了其控制精度。研究对于航天器应用小推力器实现高精度姿态控制具有较大的工

程应用价值。
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　　小推力器适用于航天器交会、对接、返回时的
姿态控制，姿态稳定前的消除翻滚与初始捕获，制

导发动机工作前的姿态调整，以及长期任务中的

飞轮系统卸载，被动系统阻尼等场合。

利用小推力器进行卫星姿态控制系统设计

时，需要考虑推力器电磁阀门的门限以及磁滞特

性。文献［１］研究了基于倾斜开关曲线的单轴姿
态相平面控制方法以及考虑时间和燃料消耗的单

轴姿态最优控制方法，但是其基于倾斜开关曲线

的单轴姿态相平面控制方法没有能够给出理想极

限环存在的充要条件。文献［２］研究了相平面控
制理论在对地定向三轴稳定卫星俯仰轴稳定的应

用，分别给出了基于相平面理论以及基于脉冲调

制理论的单轴解耦姿态控制方法，也没有涉及倾

斜开关曲线相平面控制问题。文献［３］详尽地研

究了基于脉冲调制理论的单轴解耦姿态控制方

法，同样没有深入研究基于倾斜开关曲线的相平

面控制技术。此外，众多的研究关注于小推力器

系统在航天器上的优化布局问题，基于脉冲调制

理论在航天器姿态控制中的应用以及小推力器与

飞轮系统进行联合姿态控制的研究，鲜有文献针

对基于倾斜开关曲线的单轴姿态控制问题进行深

入分析［４－８］。

利用倾斜开关曲线进行单轴姿态控制时，极

限环的形状决定了控制死区的大小，也即小推力

器系统姿态控制精度［１］。如果进一步需要飞轮

系统进行姿态精确控制，小推力器系统姿态控制

精度也较大地影响了姿态控制系统的响应速度以

及飞轮的饱和速度。所以，有必要对小推力器姿

态控制系统进行深入的分析。如果设星体经过初
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始捕获，使得星体的姿态角和姿态角速度可视为

小量，同时设参考坐标系的角速度远小于推力器

的响应速度，可以对三轴姿态进行解耦，都可简化

为单轴的控制系统［１］。例如，遂行对日观测以及

对深空进行探测任务的飞行器一般选取惯性参考

系为姿态参考坐标系，其参考系的角速度都为零。

在这种情况下，可以在大范围的角度区间内进行

三轴简化解耦，亦可以直接应用单轴姿态控制的

相关方法与结论。另外，在对地定向三轴稳定控

制中，基于小角度假设，只有俯仰轴单轴解耦，也

可利用相平面方法对小推力器系统姿态控制进行

设计与分析［２］。所以，有必要对基于小推力器系

统的单轴姿态控制问题进行研究。

１　倾斜开关曲线设计方法

文献［１］中应用相平面方法对简化解耦的单
轴姿态控制系统（１）进行了倾斜开关曲线设计，
以期能够实现满足控制精度要求的极限环运动，

给出了如下的倾斜开关曲线的设计方法。

φ＝ω

φ̈＝ω＝Ｌ
ｃ{
Ｉ

（１）

上式中，φ为姿态角度，ω为姿态角速度，Ｌｃ

为控制力矩，Ｉ为转动惯量。设电磁阀门限为 ｄ，
滞宽为δ，开关曲线如图１的点划线所示，开关曲
线方程如表１所示，小写字母ａ～ｅ为极限环与倾
斜开关曲线的交点，左斜划线区为正向力矩开启

图１　倾斜开关曲线以及极限环
Ｆｉｇ．１　Ｓｌａｎｔｗｉｓｅｏｎｏｆｆｓｗｉｔｃｈｉｎｇｌｉｎｅａｎｄｌｉｍｉｔｃｉｒｃｌｅ

区域，右斜划线区为负向力矩开启区域，中间空白

区域为无控制力矩区域，分别简称为“正开区间”

“负开区间”和“无控区间”。τ表示了开关曲线
的斜率，根据对称性，解得 φａ＝σφ为倾斜开关曲
线控制的角速度精度，如（２）式所示。

σφ＝φａ＝
δ
２τ

（２）

φｅ＝σφ为倾斜开关曲线控制的角度精度。

表１　倾斜开关曲线表达式
Ｔａｂ．１　Ｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｓｌａｎｔｗｉｓｅｏｎｏｆｆｓｗｉｔｃｈｉｎｇｌｉｎｅ

开关曲线 曲线方程

负开线 φ＋τφ＝ｄ

负关线 φ＋τφ＝ｄ－δ
正开线 φ＋τφ＝－ｄ
正关线 φ＋τφ＝－（ｄ－δ）

σφ＝φｅ＝ｄ－
δ
２＋

δ２

８ａ０τ
２ （３）

算例一：在如表２所示的条件下设计控制律
参数，并按照初始值要求进行控制仿真。

表２　算例一的仿真条件
Ｔａｂ．２　Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ１

Ｉ（ｋｇ·ｍ２）Ｌｃ（Ｎｍ）σφ（°）σφ（°／ｓ）φ０（°） φ０（°／ｓ）

１０ ０．５ ０．３ ０．０５ ５ ０．２

　　设定电磁阀门限以及磁滞宽度满足 ｄ＝１０δ，
按照上文中设计方法，根据式（２）和式（３），可以计
算得到 δ＝５．５０３６×１０－４，τ＝０．３１５３３，ｄ＝５５０３６
×１０－３。在ＭＡＴＬＡＢ的ＳＩＭＵＬＩＮＫ中搭建仿真模
块，设定仿真步长为０．００１ｓ，得到如图２所示的相

（ａ）　全图
（ａ）　Ｗｈｏｌｅｖｉｅｗ

（ｂ）　末端放大
（ｂ）Ｄｅｔａｉｌｅｄｖｉｅｗ
图２　算例一相轨迹

Ｆｉｇ．２　Ｐｈａｓｅｃｕｒｖｅｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ１

·２４·
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轨迹运行曲线，图中用大写字母Ａ～Ｇ表示姿态运
动轨线。从图中我们看到最终形成的姿态运动轨

线并非设计的极限环，轨线Ａ～Ｆ，Ｈ，Ｉ，Ｋ，Ｌ按照理
想的曲线运动，Ｇ，Ｊ并没有按照理想的抛物曲线
运动，也没有达到设计时要求的控制精度。

（ａ）　Ｊ段
（ａ）　Ｊｓｅｇｍｅｎｔ

（ｂ）　全图
（ｂ）　Ｗｈｏｌｅｖｉｅｗ

图３　算例二的姿态运动轨线
Ｆｉｇ．３　Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ２

２　理想极限环未形成原因分析

设定图１中姿态运动轨线上 ａ点斜率为 ｋａ，

设定角加速度值为ａ０，可以求得
［１］

ｋａ＝
ｄφ
ｄφａ

＝－
ａ０
φａ

（４）

如果按照算例一的仿真条件，假设姿态运动

轨线可以到达极限环，那么ａ点的斜率满足

ｋａ ＝ －
ａ０
φａ
＝·５７．２９５８１τ

＝３．１７１３（５）

由式（５）可以得出，姿态运动轨线必然不会
在负开区间内运行，这是由于抛物线斜率的绝对

值大于负关线斜率的绝对值，此后姿态运动轨线

重新进入关机区，姿态运动轨线沿着水平线再次

进入负开区间，此时，由于姿态角速度变小，由

（４）式可知，抛物线斜率的绝对值进一步变大，轨
线又重新进入负开区间，如此往复，如图３（ａ）所

示。这样，就可以理解算例一中的仿真结果。

利用式可以得到维持正常姿态运动轨线的

范围：
ａ０
φ
＜１
τ

（６）

以算例一为例，得到维持正常姿态运动轨线

的条件是：在轨线到达负开线或者正开线时，角速

度必须满足

　 φ ＞τａ０ ＝·０．０１５７７ｒａｄ／ｓ＝·０．９０３３５°／ｓ （７）
算例二：为了验证（７）式的结论，设定姿态的

初值为：φ０＝０．０３０５°，φ０＝０．９０３３５°／ｓ，其他仿真
条件与算例一中的相同，得到相平面上的姿态运

动轨线如图３（ｂ）所示。可以看到，此时姿态运动
状态基本沿着切换线运动。

３　预定精度极限环形成的充要条件

通过第一部分问题提出和第二部分对问题的

分析，可以知道：如果需要得到理想的极限环，除

满足（２）、（３）式要求外，还需要满足（８）式：

１
τ
＞
ａ０
φａ
＝
ａ０
σφ

（８）

但是（２）、（３）和（８）式并非能够形成理想极
限环的充要条件。为了保证能够形成理想的极限

环，必须保证图１中 ｆ点必须位于负关线与横轴
交点的右侧，至少必须与其重合。由此条件可以

得到结论一，也保证了条件（８）的要求。
结论一：针对系统（１），基于倾斜开关曲线进

行小推力器的开关控制，能够形成预定精度极限

环的充分必要条件是

σφ＝
δ
２τ

σφ＝ｄ－
δ
２＋

δ２

８ａ０τ
２≥{ ｄ

（９）

化简得到

１
τ≥
２ａ０
σφ
＞
ａ０
σφ

（１０）

由（１０）式可以知道（９）式满足（８）式的要
求。对于算例一，按照新条件（９）重新进行设计
得到（１１）式，由结论一可知算例一计算得到的参
数不能实现理想的极限环控制。

τ≤０．００８７２６６ （１１）
算例三：根据（１１）式取如表３所示的参数，

进行仿真计算，得到如图４（ａ）～（ｆ）的仿真结果。

表３　能够形成理想极限环的参数
Ｔａｂ．３　Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｉｄｅａｌｌｉｍｉｔｃｉｒｃｌｅ

δ τ ｄ

１．３９６３×１０－５ ０．００８ ５．２３５４×１０－３

·３４·
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（ａ）　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

（ｂ）　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ（ｓｔａｂｌｅｐｈａｓｅ）

（ｃ）　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｒａｔｅ

（ｄ）　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｒａｔｅ（ｓｔａｂｌｅｐｈａｓｅ）

（ｅ）　Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｆ）　Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ（ｔｅｒｍｉｎａｌｐｈａｓｅ）
图４　算例三仿真结果

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ３

　　由仿真结果可以看出实现了算例一中的精度
要求：到达稳态后姿态角精度为０．３°，姿态角速
度精度为０．０５°／ｓ，姿态运动轨迹在到达稳态后
形成了理想的极限环。但是形成理想极限环导致

了开关曲线斜率变大，姿态收敛过程缓慢，同时推

力器消耗增大，所以在实际控制中不必苛求理想

的极限环，可以寻求更有效的方法。

结论二：在给定了小推力器系统的门限以及

磁滞参数后，系统的姿态角控制精度与姿态角速

度控制精度与倾斜开关曲线的斜率有关，在斜率

始终为负的前提下，斜率绝对值越大，精度越高，

但收敛速度越慢。

４　应用准极限环进行控制分析

第３节给出了能够形成预定精度的理想极限
环的充要条件。观察算例一的仿真结果，可以看

到虽然没有形成预定的极限环，但是姿态运动轨

迹最终仍旧收敛到了一个近似的极限环，而且收

敛速率较快，能否利用这一现象进行新的设计，我

们有必要对此进行讨论。

结论三：在给定小推力器参数以及开关曲线

斜率后，可以得到系统的控制精度，分两种情况进

·４４·
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Ｃａｓｅ１：在给定参数满足（１２）式时，能够形成
理想的极限环，如果同时满足（９）式，则能够形成
满足精度的极限环。

－δ２＋
δ２

８ａ０τ
２≥０ （１２）

Ｃａｓｅ２：在给定参数不满足（１２）式时，不能够
形成理想的极限环，此时的控制精度如（１３）式。

σφ＝ｄ

σφ＝ ａ２０τ
２＋２ａ０槡 δ－ａ０τ

－δ２ ＋
δ２

８ａ０τ
２









 ＜０
（１３）

Ｃａｓｅ１在第３节已经进行了分析，下面只对
Ｃａｓｅ２进行分析。

图５　准极限环示意图
Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｉｆｉｅｄｌｉｍｉｔｃｉｒｃｌｅ

图５给出了Ｃａｓｅ２下姿态运动轨线的一般情
况，ａ′～ｇ′分别为姿态运动轨线上的点，在轨线运
动到ａ′点时，不满足式的条件，轨线沿着负开线运
动到ｂ′点，然后沿着过ｂ′点的一条负开抛物线运动
到ｃ′点进入无控制区，由于对称性，而后沿着类似
的轨迹经过ｄ′，ｅ′，ｆ′，到达ｇ′点，而后重复ｂ′～ｇ′的
运动轨迹，形成一条类似极限环的曲线。可以计算

得到过点ｂ′（ｄ，０）的姿态运动抛物线方程为
φ２＝－２ａ０（φ－ｄ） （１４）

联立方程（１４）和表１中的负关线方程，且限制
交点在第４象限，即 φ＜０，可以解得 ｃ′点的纵坐
标，其绝对值也即为系统的姿态角速度控制精度。

φ＝ａ０τ－ ａ２０τ
２＋２ａ０槡 δ （１５）

根据对称性，可以知道控制姿态角速度的控

制精度即为

σφ＝ φ ＝ ａ２０τ
２＋２ａ０槡 δ－ａ０τ （１６）

可以由（１３）式计算得出算例一的姿态控制
精度为σφ＝０．３１５３３°，σφ＝０．０９５００４°／ｓ，对比图
２的仿真结果，可以看出仿真结果完全符合计算，

充分证明了结论三的正确性。

在结论三的基础上，可以得到一种基于倾斜

开关曲线的小推力器开关控制方法，其最终形成

的是一个近似于极限环的运动规律，将这个曲线

定义为准极限环。可以利用准极限环对系统进行

控制律设计。

结论四：在给定控制精度的前提下，完整地利

用倾斜开关曲线进行控制律设计的步骤如下：

ａ．选择理想极限环控制或者准极限环控制；
ｂ．对于理想极限环控制，根据结论一选择小

推力器参数以及切换曲线斜率参数；

ｃ．对于准极限环控制，根据结论三（１３）式选
择小推力器参数以及切换曲线斜率参数；

ｄ．仿真验证参数选择的正确性。

５　结论

本文仿真讨论了相关文献中倾斜开关曲线设

计方法不完善的问题。从理论上推导了在给定姿

态控制精度、小推力器以及倾斜开关曲线参数的

前提下，能够形成理想极限环控制效果的充分必

要条件。针对不能形成理想极限环控制效果情况

进行了分析，提出了基于倾斜开关曲线的准极限

环控制方法，并推导了其控制精度。在文章中给

出了相关讨论分析的四条结论，对于利用小推力

器进行姿态控制系统设计提供了参考。
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