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单框架控制力矩陀螺部分失效时的空间站姿态机动方法

赵　乾，唐国金
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：对金字塔构型单框架控制力矩陀螺（ＳＧＣＭＧ）的失效特性进行分析。结合ＳＧＣＭＧ部分失效的特
点，构建运用Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法的重规划姿态机动路径求解方法。考虑 ＳＧＣＭＧ失效情况的不可预测性，设计
自适应操纵律，该操纵律可以根据指令力矩与输出力矩的偏差对 ＳＧＣＭＧ的失效情况进行诊断，从而调节操
纵律的内部参数，实现失效情况操纵律的自适应调节。仿真结果表明，采用姿态机动路径重规划算法与自适

应操纵律，在控制力矩陀螺部分失效的情况下，仍可以实现空间站的大角度姿态机动。姿态机动方法可以有

效应对空间站大角度姿态机动过程中可能出现的ＳＧＣＭＧ部分失效情况，从而提高空间站姿态机动任务的安
全性与可靠性。
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　　在空间站建造与运营的过程中，往往需要通
过姿态机动来辅助完成交会对接、舱段转移等特

定的任务［１］。空间站的姿态机动通常采用姿控

发动机作为执行机构，采用这种方式需要耗费大

量的 燃 料。控 制 力 矩 陀 螺 （ＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔ
Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ，ＣＭＧ）是一种角动量交换执行机构，
仅需电能就能够进行工作，不需要消耗燃料［２］。

然而，在姿态机动过程中，ＣＭＧ持续地与空间站
进行角动量交换，很容易出现饱和或奇异现象，从

而失去控制能力。为了有效减少姿态机动任务中

的燃料消耗，美国麻省理工学院的 Ｂｅｄｒｏｓｓｉａｎ于
１９９６年提出了零燃料大角度姿态机动（Ｚｅｒｏ
ＰｒｏｐｅｌｌａｎｔＭａｎｅｕｖｅｒ，ＺＰＭ）的概念［３］。２００７年 ３
月，ＮＡＳＡ成功实施了国际空间站１８０°ＺＰＭ在轨

飞行试验，节省了约５０ｋｇ、价值约１１０万美元燃
料［４－５］。ＺＰＭ的基本思想是通过构造最优控制
框架，充分利用环境力矩与姿态动力学特性，规划

合适的姿态路径与角动量轨迹，在姿态机动的过

程避免 ＣＭＧ的饱和与奇异，从而实现零燃料消
耗［６］。ＺＰＭ技术一方面可以避免姿态机动过程
的大量燃料消耗，另一方面可以避免燃气对太阳

帆板、外露设备和试验载荷的污染和影响。

作为一种姿态控制冗余执行机构，ＣＭＧ很有
可能因故障而出现部分失效，这会对姿态控制问

题带来很大影响。国际空间站在运行过程中就曾

出现陀螺部分失效的情况［１］。国内外已有学者

对部分失效ＣＭＧ的姿态控制问题开展了理论研
究。Ｓａｎｄｓ与 Ｋｉｍ等以非冗余的三个单框架控制
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力 矩 陀 螺 （Ｓｉｎｇｌｅ ＧｉｍｂａｌＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔ
Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ，ＳＧＣＭＧ）为研究对象，设计了无奇异
角动量空间最优安装矩阵，并基于该设计实现了

采用三个 ＳＧＣＭＧ的姿态机动［７］。Ｋａｓａｉ与
Ｋｏｊｉｍａ等通过构造操纵序列，实现了仅采用两个
ＳＧＣＭＧ的大角度姿态机动［８］。Ｙａｍａｄａ等与
Ｋｗｏｎ等分别采用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法与线性变参数
（ＬｉｎｅａｒＰａｒａｍｅｔｅｒＶａｒｙｉｎｇ，ＬＰＶ）方法实现了仅采
用两个 ＳＧＣＭＧ的姿态速率阻尼与姿态定
向［９－１０］。目前虽然已有在操纵律构造与控制器

设计等方面开展的研究，但都是基于在姿态机动

控制任务之前 ＳＧＣＭＧ就已经部分失效的假设，
并未针对在姿态机动过程中 ＳＧＣＭＧ的失效情况
开展研究。而机动过程中可能出现的 ＳＧＣＭＧ部
分失效的更大不确定性，将对姿态机动任务的完

成带来更大的难度。

１　ＳＧＣＭＧ失效特性分析

为了实现三轴姿态控制，通常需应用由多个

ＳＧＣＭＧ组成的冗余系统。金字塔构型 ＳＧＣＭＧ
是典型的冗余 ＳＧＣＭＧ系统，以金字塔构型的
ＳＧＣＭＧ作为研究对象。如图１所示，金字塔构型
的ＳＧＣＭＧ由四个ＳＧＣＭＧ组成，框架轴矢量分别
位于金字塔的四个侧面，角动量面与塔底面夹角

均为β，β＝５４７３°。

图１　金字塔构型ＳＧＣＭＧ
Ｆｉｇ．１　ＰｙｒａｍｉｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎＳＧＣＭＧ

ＳＧＣＭＧ的饱和与奇异问题是限制其应用的
重要因素。饱和是指所需的角动量超出 ＳＧＣＭＧ
的外包络的现象，而奇异是指在 ＳＧＣＭＧ角动量
包络的内部由于构形限制使 ＳＧＣＭＧ无法输出所
需力矩的现象。当 ＳＧＣＭＧ出现部分失效时，其
饱和与奇异特性也将发生很大的变化。

无论是饱和还是奇异状态，都可以通过解析

推导并绘制奇异角动量超曲面的方法进行分

析［１１－１２］。在奇异状态下，即任何一个 ＳＧＣＭＧ都
不能提供指定方向的控制力矩，如式（１）所示。

ｕ·ｃｉ（δｉ）＝０　（ｉ＝１，２，…，ｎ） （１）
其中，ｕ是指令力矩方向单位向量，ｃｉ（δｉ）为

每个ＳＧＣＭＧ可提供的力矩方向单位向量。定义
δＳ为 ＳＧＣＭＧ的奇异框架角状态。奇异角动量
ＨＳ是控制力矩陀螺处于奇异框架角状态时的角
动量［９］，可通过式（２）求得。

ＨＳ ＝∑εｉ（ｇｉ×ｕ）×ｇｉ ｇｉ×ｕ （２）

其中，ｇｉ为第ｉ个ＳＧＣＭＧ的框架轴方向单位
向量。

第ｉ个ＳＧＭＧ的奇异力矩方向单位向量为：
ｃＳｉ ＝εｉｇｉ×ｕ ｇｉ×ｕ （３）

由于每个奇异状态 δＳ都可能存在 ＨＳ和
－ＨＳ与之对应，两种情况可用式（４）的符号函数
区别。

εｉ＝ｓｉｇｎ（ｕ·ｈｉ） （４）
对于一个冗余的 ＳＧＣＭＧｓ系统，每一个框架

角状态δＳ都对应一个角动量 ＨＳ，但并不是每一
个奇异角动量 ＨＳ都对应一个框架角状态，这是
因为框架角是一个 ｎ维空间的量，而角动量是一
个三维的量，对于一个奇异角动量状态 δＳ，可能
存在ｎ－３维空间的奇异角动量ＨＳ对应这个δＳ。

奇异状态可划分为显奇异与隐奇异两类［９］。

隐奇异可以通过 ＳＧＣＭＧ的零运动来脱离奇异状
态，而ＳＧＣＭＧ一旦陷入显奇异便很难脱离。奇
异点的显隐性可通过判定矩阵Ｑ的正定性得到。

Ｑ＝ＮＴＰＮ （５）
其中，Ｐ＝ｄｉａｇ（ｕ·ＨＳｉ），Ｎ为奇异框架角状态下
力矩矩阵Ｃ（δＳ）的一组基矢量。如果判定矩阵Ｑ
为确定矩阵（正定或负定），则该奇异点为显奇异

点；若判定矩阵 Ｑ为非确定矩阵，则该奇异点为
隐奇异点［９］。

金字塔构型的 ＳＧＣＭＧ由四个陀螺组成，即
ｎ＝４。当一个陀螺发生失效时，仅有三个陀螺进
行工作，所有的隐奇异点都将退化为显奇异点，

即角动量包络内部将仅存在显奇异点。那么，零

运动操纵律将无法有效解决显奇异问题［９］，可采

用引入力矩误差的鲁棒操纵律。关于操纵律的设

计，将会在第３节中给出。
图２中的不规则网格半球为正常工作情况下

的金字塔构型 ＳＧＣＭＧ角动量包络半球，内部由
散点构成的曲面为单陀螺失效情况下奇异角动量

曲面。由图２可知，当 ＳＧＣＭＧ的单个陀螺失效
时，其角动量包络发生了很大的变化，角动量空间

约缩小为原来的７０％。因此，如果在大角度姿态
机动的过程中，ＳＧＣＭＧ发生了部分失效情况，需
要对姿态机动路径与角动量路径进行重规划。对

于角动量空间内部的内奇异面，需采用合适的操

·５５·
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纵律进行规避。

（ａ）上视图
（ａ）Ｔｏｐｖｉｅｗ

　　　　　　 （ｂ）前视图
（ｂ）Ｆｒｏｎｔｖｉｅｗ

（ｃ）侧视图
（ｃ）Ｓｉｄｅｖｉｅｗ

　　　　　　（ｄ）三维视图
（ｄ）３Ｄｖｉｅｗ

图２　ＳＧＣＭＧ单陀螺失效角动量曲面
Ｆｉｇ．２　ＳｉｎｇｕｌａｒｉｔｙｓｕｒｆａｃｅｓｏｆｐａｒｔｉａｌｆａｕｌｔＳＧＣＭＧ

２　姿态机动路径重规划

在姿态机动过程中，如果 ＳＧＣＭＧ始终能够
正常工作，那么跟踪参考姿态机动路径完成机动，

其参考姿态路径在机动实施之前就已经确定。如

果在姿态机动过程中 ＣＭＧｓ部分失效，那么需要
对姿态机动路径进行重规划。姿态机动路径重规

划的算法采用伪谱法，伪谱法是一种求解最优控

制问题的间接法，近年来它被广泛应用于轨道优

化、编队飞行及再入轨迹优化等方面的各类最优

控制问题［１３］。

Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法将状态变量与控制变量在勒
让德高斯洛巴托（ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓＬｏｂａｔｔｏ，ＬＧＬ）
节点处同时离散，并采用 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ多项式拟合状
态变量与控制变量。ｎ阶 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ多项式可表
示为：

Ｐｎ（ｔ）＝
１
２ｎｎ！

ｄｎ

ｄｔｎ
（ｔ２－１）ｎ （６）

设定ＳＧＣＭＧｓ部分失效的时刻为ｔｓ，姿态机动
结束时刻为ｔｆ，将时间在区间［ｔｓ，ｔｆ］内做无量纲化
处理ｔ∶［珋ｔ０，珋ｔｆ］＝［－１，１］→［ｔ０，ｔｆ］，可得无量纲
时间

ｔ（珋ｔ）＝
（ｔｆ－ｔ０）珋ｔ＋（ｔｆ＋ｔ０）

２ 。 （７）

状态变量与控制变量可由 ＬＧＬ节点处的离
散量拟合得到，即

ｘ（ｔ）≈ｘＮ［ｔ（珋ｔ）］＝∑
Ｎ

ｉ＝０
ｘｉｉ（珋ｔ）， （８）

ｖ（ｔ）≈ｖＮ［ｔ（珋ｔ）］＝∑
Ｎ

ｉ＝０
ｖｉｉ（珋ｔ）。 （９）

其中，ｘｉ与ｖｉ为协变量，ｉ（珋ｔ）表示为：

ｉ（珋ｔ）＝
１， ｉｆ ｉ＝ｋ
０， ｉｆ ｉ≠{ ｋ

（１０）

状态变量的微分可由 ＬＧＬ节点处的离散量
计算。

ｘ（ｔ（珋ｔ））≈ ｘＮ［ｔ（珋ｔ）］

　　 　 ＝ ２
（ｔｆ－ｔ０）∑

Ｎ

ｉ＝０
ｘｉｉ（珋ｔ）

　　 　 ＝ ２
（ｔｆ－ｔ０）∑

Ｎ

ｉ＝０
Ｄｋｉｘｉ

（１１）

其中，Ｄｋｉ为（Ｎ＋１）×（Ｎ＋１）矩阵的元素，
由Ｌｅｇｅｎｄｒｅ多项式计算。

Ｄｋｉ＝

ＰＮ（ｔｋ）
ＰＮ（ｔｋ）（ｔｆ－ｔｉ）

， ｉｆ　ｋ≠ｉ

－Ｎ（Ｎ＋１）４ ， ｉｆ　ｋ＝ｉ＝０

Ｎ（Ｎ＋１）
４ ， ｉｆ　ｋ＝ｉ＝Ｎ

０，















ｏｔｈｅｒ
（１２）

控制模型的微分方程可以转化为代数方程。

姿态控制模型为：

σ＝Ｇ（σ）［ω－ω０（σ）］
ω＝Ｊ－１（－ω×Ｊω＋ｕｃｍｇ＋τｅｎｖ）
ｈ＝－ｕｃｍｇ－ω

{
×ｈ

（１３）

其中，σ为姿态修正的罗德里格斯参数，Ｇ（σ）表
示为［（１－σＴσ）Ｉ３／２＋σσ

Ｔ＋［σ×］］／２，ω是空
间站的角速度，ω０（σ）是轨道角速度，Ｊ为空间站
的转动惯量，ｕｃｍｇ为ＳＧＣＭＧ控制力矩，τｅｎｖ为环境
力矩，ｈ为控制力矩陀螺的角动量。

根据式（６）～（１２），可将式（１３）中的微分方
程转化为代数方程，如式（１４）所示。

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｄｋｉσｉ＝

ｔｆ－ｔｓ
２ Ｇ（σｋ）［ωｋ－ω０（σｋ）］

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｄｋｉωｉ＝

ｔｆ－ｔｓ
２ Ｊ－１（－ωｋ×Ｉωｋ＋τｅｎｖ＋ｕｃｍｇ）

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｄｋｉｈｉ＝

ｔｆ－ｔｓ
２ （ｕｃｍｇ－ωｋ×ｈｋ）

ｋ＝０，１，…，















Ｎ
（１４）

·６５·



　第６期 赵乾，等：单框架控制力矩陀螺部分失效时的空间站姿态机动方法

其中，σｋ，ωｋ与 ｈｋ分别为 ＬＧＬ节点处的姿
态、角速度与角动量。

同时，需要考虑边界和过程约束：

ｈｋ
２
２≤ｈｍ，ｋ＝０，１，…，Ｎ

σ（ｔｓ）＝σｓ，ω（ｔｓ）＝ωｓ
σ（ｔｆ）＝σｆ，ω（ｔｆ）＝ω

{
ｆ

（１５）

其中：ｈｍ为部分失效陀螺的角动量包络最小角动
量半径，在姿态机动的过程中，角动量幅值要始终

小于该值；σｓ与σｆ分别为初始、终端状态的姿态，
ωｓ与ωｆ分别为初始、终端状态的姿态的角速度。

采用序列二次规划 （ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＱｕａｄｒａｔｉｃ
Ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）算法对由式（１４）与式（１５）所
构成的非线性规划问题进行求解，采用ＳＮＯＰＴ工
具包进行求解，该工具包可以有效求解带有稀疏

矩阵的非线性规划问题［１４］。

３　自适应操纵律设计

ＳＧＣＭＧ的工作流程如图３所示，包括操纵律
与执行机构两部分。操纵律根据指令力矩Ｔｃｏｍ与
ＳＧＣＭＧ框架角δ计算指令框架角速度 δ，而执行
机构根据 δ得到输出的真实力矩。需要设计合适
的操纵律使输出力矩Ｔｒｅａｌ与指令力矩 Ｔｃｏｍ尽量相
吻合［１５］。当控制力矩陀螺发生部分失效情况时，

由于失效信息有可能无法及时得到，这就有可能

造成输出力矩Ｔｒｅａｌ偏离指令力矩Ｔｃｏｍ。

图３　单框架控制力矩陀螺工作流程
Ｆｉｇ．３　ＰｅｒｆｏｒｍｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆＳＧＣＭＧ

因此，需要设计合适的操纵律，实现在控制力

矩陀螺部分失效情况下的自适应操纵。

定义失效向量为：

Ｅｉｌｌ＝［γ１，γ２，γ３，γ４］
Ｔ （１６）

当γｉ＝１时，表示第ｉ个陀螺正常工作；当γｉ＝
０时，表示第ｉ个陀螺出现故障。该失效向量Ｅｉｌｌ不
可以检测。控制力矩陀螺所输出的力矩为：

Ｔｒｅａｌ＝－Ｈ
·＝－Ｈ

δ
δ＝－Ｃ（δ）Ｍｉｌｌδｈ０ （１７）

其中，Ｃ（δ）＝Ａｃｏｓδ－Ｂｓｉｎδ，Ｍｉｌｌ＝ｄｉａｇ（Ｅｉｌｌ）。
由于Ｃ（δ）是通过δ计算得到的，当陀螺停转时，

该陀螺的框架角和框架角速度仍然具有物理意义，仍

然可以被检测。但是，该陀螺此时并不输出力矩。

构建一个用于检测控制力矩陀螺失效情况的

函数。

ηｉ＝
０， ｉｆ

（Ｔｃｏｍ－Ｔｒｅａｌ）
Ｔｃｏｍ－Ｔｒｅａｌ

－Ｃｉ ＝０

１， ｉｆ
（Ｔｃｏｍ－Ｔｒｅａｌ）
Ｔｃｏｍ－Ｔｒｅａｌ

－Ｃｉ≠









 ０
（１８）

定义失效矩阵为：

Ｍｉｌｌ＝

η１
η２

η３
η













４

（１９）

该矩阵将作为检测信息反馈给操纵律。

非对称鲁棒逆操纵律可以有效规避 ＳＧＣＭＧ
角动量空间内的隐奇异与内部显奇异空间［１６－１７］。

对非对称鲁棒逆操纵律进行了改进，在非对称鲁

棒逆操纵律中引入反馈矩阵，从而实现对ＳＧＣＭＧ
工作状态的自检测以及自适应操纵。定义自适应

非对称鲁棒逆操纵律为：

δ＝－ＭｉｌｌＷＣ
Ｔ（ＣＭｉｌｌＷＣ

Ｔ＋ｋＡ）－１Ｔｃｏｍ（２０）
式中：ｋ为奇异系数，

ｋ＝ｋ０ｅ
－μ０槡Ｄ； （２１）

Ｗ为非对称矩阵，

Ｗ＝

Ｗ１ λ λ λ
λ Ｗ２ λ λ
λ λ Ｗ３ λ
λ λ λ Ｗ













４

； （２２）

矩阵Ａ为近似单位矩阵，

Ａ＝

１ ε３ ε２
ε３ １ ε１
ε２ ε１









１
， （２３）

其中，

εｉ＝ε０ｓｉｎ（ωｔ＋ｉ）。 （２４）
为了验证该操纵律的有效性，给出一个算例。

给定输入指令力矩 Ｔｃｏｍ ＝［－０８Ｎｍ　０５Ｎｍ　
１Ｎｍ］，设定在第８０ｓ第４个 ＣＭＧ失效。图４、图
５给出了不同操纵律的对比情况。图 ４（ａ）、图
４（ｂ）与图４（ｃ）为采用传统鲁棒操纵律情况下输
出力矩、框架角与框架角速度变化曲线，图５（ａ）、
图５（ｂ）与图５（ｃ）为采用自适应非对称鲁棒逆操
纵律的变化曲线。由对比可知，传统鲁棒操纵律

并不能及时响应控制力矩陀螺的失效状态，因此

当一个陀螺失效时，控制力矩陀螺所提供的输出

力矩与指令力矩存在很大偏差。当采用自适应非

对称鲁棒逆操纵律时，失效情况可以及时被检测，

并将该信息反馈给操纵律，从而调整操纵律的内

部参数，实现操纵律自适应调整。由图 ５（ａ）可
知，在该操纵律的作用下，输出力矩仅仅在 ＣＭＧ
部分失效的瞬时出现较大的力矩偏差，此后输出

·７５·
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（ａ）控制力矩变化曲线
（ａ）Ｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｂ）框架角变化曲线
（ｂ）Ｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｃ）框架角速度变化曲线
（ｃ）Ｇｉｍｂａｌｒａｔｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图４　传统操纵律算例
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｔｅｅｒｉｎｇｌａｗ

力矩可以与指令力矩达到良好的吻合程度。

４　仿真验证

设定空间站轨道高度约为３８０ｋｍ，那么轨道
角速度 ω０≈０．００１１ｒａｄ／ｓ。姿态机动时间为
５０００ｓ，设定 ＳＧＣＭＧ部分失效时刻为 ３０００ｓ。空
间站的角动量为 ｄｉａｇ（３×１０６ｋｇ·ｍ２　５×１０６

ｋｇ·ｍ２　８×１０６ｋｇ·ｍ２）。仿真结果如图６所示。

（ａ）控制力矩变化曲线
（ａ）Ｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｂ）框架角变化曲线
（ｂ）Ｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｃ）框架角速度变化曲线
（ｃ）Ｇｉｍｂａｌｒａｔｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图５　自适应操纵律算例
Ｆｉｇ．５　Ａｄａｐｔｉｖｅｓｔｅｅｒｉｎｇｌａｗ

图６（ａ）与图６（ｂ）分别为空间站姿态角与
角速度的变化曲线，空间站实现了偏航９０°的大
角度姿态机动，且滚转与俯仰角变化约为 １０°。
图６（ｃ）为 ＳＧＣＭＧ角动量变化曲线，由于在约
３０００ｓ处 ＳＧＣＭＧ出现了部分失效，角动量曲线
发生了突变。图６（ｄ）为控制力矩变化曲线，控
制力矩最大值不超过 ６Ｎｍ，在执行机构所能承

·８５·
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受的范围内。图６（ｅ）和图６（ｆ）分别为 ＳＧＣＭＧ
的框架角与框架角速度曲线，在约３０００ｓ处，陀
螺４发生了失效现象，陀螺４不再提供角动量和
控制力矩。图６（ｇ）为角动量幅值变化曲线，由
图６（ｇ）可知，重规划角动量路径始终在最大允
许值以内，并未发生饱和现象，说明重规划的机

动路径是可行的。图 ６（ｈ）为奇异测度变化曲

线，由该图可知，采用自适应操纵律，一方面能

够在 ＳＧＣＭＧ部分失效的瞬时（约 ３０００ｓ处）及
时响应失效状态，另一方面，该操纵律还继承了

传统操纵律在避免奇异方面的优势，在４４００ｓ附
近接近奇异状态时，可以迅速脱离，从而使

ＳＧＣＭＧ始终提供有效的控制力矩，完成大角度
姿态机动任务。

（ａ）姿态变化曲线
（ａ）Ａｔｔｉｔｕｄｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｂ）角速度变化曲线
（ｂ）Ａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｃ）角动量变化曲线
（ｃ）Ｍｏｍｅｎｔｕｍｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｄ）控制力矩变化曲线
（ｄ）Ｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｅ）框架角变化曲线
（ｅ）Ｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｆ）框架角速度变化曲线
（ｆ）Ｇｉｍｂａｌｒａｔｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

·９５·
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（ｇ）角动量幅值变化曲线
（ｇ）Ｍｏｍｅｎｔｕｍｍａｇｎｉｔｕｄｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

（ｈ）奇异测度变化曲线
（ｈ）Ｓｉｎｇｕｌａｒｖａｌｕｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图６　仿真结果
Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

５　结论

结合ＳＧＣＭＧ失效的特点，采用伪谱法与序列
二次规划求解重规划姿态机动路径。考虑了控制

力矩陀螺失效情况的不可预测性，设计了自适应非

对称鲁棒操纵律，该操纵律既可以继承传统操纵律

在避免奇异方面的优势，又能及时响应失效状态从

而进行自适应调节。算例分析表明，采用路径重规

划策略与自适应操纵律，可以有效应对姿态机动过

程中的部分失效问题，使空间站仍具备一定的姿态

机动能力。该姿态机动策略，为空间站零燃料姿态

机动任务的实施提供了有效的备份手段，从而提高

姿态机动任务的安全性与可靠性。
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