
书书书

第４４卷 第１期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４４Ｎｏ．１
２０２２年２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｆｅｂ．２０２２

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０２２０１０１１ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

挠性航天器变幅值输入成形姿态机动策略
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王　杰，吴　军，邹　杰
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对变参数挠性航天器的姿态机动问题，在变幅值零振动成形器的基础上，提出了鲁棒性较强
的变幅值零振动和零微分成形器设计方法，设计了鲁棒姿态机动策略。该机动策略的控制目标是，将航天器

机动到期望状态的同时，消除挠性结构的残余振动。以含转动挠性太阳翼的航天器进行三轴姿态机动为例，

进行数值仿真。仿真结果表明，该机动策略对挠性结构频率变化以及阻尼系数不确定性具有较强的鲁棒性。
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　　随着一些大型柔性部件（如太阳翼、天线或
散热器等）在现代航天器上得到应用，航天器呈

现出复杂的刚柔耦合特征。特别是当航天器进行

姿态机动时，将激起柔性附件显著的弹性振动，且

反作用力矩作用于航天器平台上，引起平台的姿

态抖动，对于执行对地观测、激光通信等高精度任

务的航天器是一个严峻的挑战。

此外，在执行一些任务时，航天器上挠性结构

相对于本体需要做大范围刚体运动。比如：为持

续获取电能，太阳电池阵需要持续跟踪太阳；航天

器完成姿态机动任务后，要求电池阵快速指向太

阳，以在机动期间或机动之后进行工作。在一些

情况下，天线也需要连续指向目标。挠性结构相

对于航天器本体做刚体运动，会导致系统动力学

参数发生变化，航天器呈现时变参数特性，且航天

器姿态在三个方向上的动力学特性会相互耦合，

给姿态机动路径的设计和姿态的稳定带来了新的

难题。

在近三十年的发展过程中，相关学者在航天

器机动控制方面作出了重要的贡献。其中输入成

形方法［１］广泛应用于柔性航天器的姿态机动规

划。该方法通过调整航天器姿态机动时的脉冲序

列，使机动后柔性系统的残余振动最小。为进一

步提高方法的鲁棒性，相继提出一些高阶方法如

零振动和零微分（ＺｅｒｏＶｉｂｒａｔｉｏｎＤｅｒｉｖａｔｉｖｅ，ＺＶＤ）
成形方法、极不灵敏度（ＥｘｔｒａＩｎｓｅｎｓｉｔｉｖｅ，ＥＩ）成形
方法［２］、特定不灵敏度（ＳｐｅｃｉｆｉｅｄＩｎｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ，ＳＩ）
成形方法［３］等。在国内，１９８７年最早提出了分力
合成的基本理论，与输入成形方法本质上是相同

的［４］。在多模态系统中，输入成形算法设计过程

中考虑系统多阶固有频率和振型［５－６］。在航天器

姿态机动领域，首先获取系统典型的固有频率和

模态阻尼比，然后采用输入成形方法设计合适的

机动路径或控制输入曲线。Ｐａｒｍａｎ［７］结合输入

 收稿日期：２０２０－０７－０５
基金项目：国家自然科学基金资助项目（１１８０２３３５）
作者简介：王杰（１９８８—），男，河北景县人，讲师，博士，Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｊｉｅ＠ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ



　第１期 王杰，等：挠性航天器变幅值输入成形姿态机动策略

成形方法和比例 －微分（ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌＤｅｒｉｖａｔｉｖｅ，
ＰＤ）控制提出了一种闭环控制策略，用于含柔性
太阳能帆板的航天器姿态机动。Ｚｈａｎｇ等［８］将输

入成形方法应用于柔性航天器的快速姿态机动

中。Ｓｉｎｇｈ等［９］提出了采用两脉冲和三脉冲的成

形器，以进一步提高鲁棒性，但该方法不能在线调

整参数。胡庆雷等［１０］结合滑模控制与输入成形

方法提出了一种挠性航天器姿态机动的方法，使

闭环系统取得更优的性能。

之后，学者发展了自适应输入成形理论［１１］，

其成形器的参数可在线调整，具有更强的鲁棒

性，适用于参数快变或未知的系统。Ｏｒｓｚｕｌｉｋ
等［１２］针对参数未知的系统，采用最小二乘法进

行估计，基于输入成形法控制柔性结构的振动。

此外，输入成形理论也已应用于强非线性的系

统［１３－１４］。对于参数在一定范围内变化的系统，

Ｍａｇｅｅ等［１５］设计了一种改进的输入成形器，用

于变频率系统的控制。Ｐａｏ等［１６］对比了几种传

统成形器与变幅值成形器的性能，数值仿真结

果表明变幅值成形器能更好地适应具有建模偏

差、频率摄动的系统。Ｃｈｏ等［１７］针对工业机器

人系统的周期时变问题，基于状态转移矩阵计

算时变输入序列，开展了地面实验进行验证，但

忽略了模态之间的耦合。Ｌｅｅ等［１８］基于模态滤

波冲击响应的思想方法提出了一种改进的成形

器，在参数变化较快的系统中得到了验证。

Ｏｔｓｕｋｉ等［１９］提出了一种鲁棒输入成形策略，同

时控制柔性结构的位置和振动。针对单输入单

目标系统，提出了一种综合的设计方法，不受系

统参数变化的影响，并用于火星车的控制［２０］，但

该方法不适用于多目标系统。

前面的研究大多针对不确定系统或变频系

统，研究变参数挠性航天器姿态机动的工作未

见报道。在文献［２１］中，作者首先针对变参数
二阶振动系统，设计了变幅值零振动（Ｚｅｒｏ
Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ，ＺＶ）输入成形器，提出了一种基于变
幅值输入成形的航天器姿态优化方法。然而，

该方法对柔性结构的动力学参数（固有频率和

阻尼系数）较为敏感，在动力学参数存在误差

时，柔性结构的残余振动较为明显。因此，本文

提出了鲁棒输入成形器的设计方法，并以此构

造了变参数挠性航天器的鲁棒姿态机动路径优

化方法。该方法在变幅值 ＺＶ成形器的基础上，
提高成形器的阶次，构造线性约束条件使存在

参数不确定性的系统柔性结构残余振动为零，

提高了控制系统的鲁棒性。

１　挠性航天器数学模型

图１给出了一个典型的挠性航天器的示意
图。航天器包含一个代表卫星本体的中心刚体，

带有一个或多个柔性铰接附件，表示星载天线、太

阳翼或其他柔性结构。由于中心刚体与柔性附件

之间的耦合，航天器经历三轴姿态机动时，会激起

柔性附件的振动，而柔性附件的振动将会影响中

心刚体的姿态角速度和指向精度。

图１　含柔性铰接附件的航天器
Ｆｉｇ．１　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｌｅｘｉｂｌｅｍｏｖａｂｌｅａｐｐｅｎｄａｇｅ

基于伪拉格朗日方程，系统的动力学方程可

表示为：

　
Ｊ（ｔ）ω＋Ｃ（ｔ）̈η＋ω×（Ｊω＋Ｃ（ｔ）η）＝τ
Ｃ（ｔ）Ｔω＋η̈＋２ξΛη＋Λ２η{ ＝０

（１）

其中：第一个方程为航天器姿态运动控制方程，第

二个方程为柔性附件的弹性振动方程。Ｊ为航天
器转动惯量矩阵，为中心体和挠性附件的惯量之

和；ω为中心刚体的角速度矢量，τ为作用于航天
器上的控制力矩，Ｃ为刚柔转动耦合矩阵，η为挠
性附件模态坐标，ξ为挠性附件阻尼比矩阵，Λ为
附件自然频率矩阵。由于有刚柔转动耦合矩阵，

姿态运动与弹性振动耦合在一起。柔性附件固定

于航天器上时，系统为定常系统，动力学参数不随

时间变化；而当柔性附件相对于航天器本体发生

刚体运动时，柔性附件的转动惯量在航天器本体

坐标系中不断变化，矩阵 Ｊ和 Ｃ为时变参数，系
统为时变系统。

对于参数不变或在小范围内变化的系统，在

得知航天器系统频率和阻尼系数的情况下，采用

经典的输入成形方法设计姿态机动路径，机动完

成后柔性附件的残余振动为零。而对于参数大范

围变化的系统，该方法不适用。

２　变幅值鲁棒成形器

一般地，对于参数存在不确定性的系统，可提

高成形器的阶次，以提高控制系统的鲁棒性。在

变幅值 ＺＶ成形器的基础上，本节提出变幅值
ＺＶＤ成形器设计方法。

给定一二阶线性系统

·９６·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４４卷

ｘ̈＋２ζωｘ＋ω２ｘ＝Ｆ（ｔ）
ｘ（０）＝０
ｘ（０）{ ＝０

（２）

其中，ｘ为二阶线性系统的状态量，ω为无阻尼系
统的频率，ξ为阻尼比，Ｆ（ｔ）为外载荷。设定 ωｄ
和Ｔ分别为有阻尼系统的频率和周期，则满足

ωｄ＝ω １－ζ槡
２，Ｔ＝２π／ωｄ。

图２所示为ＺＶＤ成形器原理，成形器由作用
于０、Ｔ／２和Ｔ时刻的三个脉冲信号组成。成形后
的信号的时间历程为ｔｆ＋Ｔ。

（ａ）参考信号
（ａ）ＲｅｆｅｒｅｎｃｅＳｉｇｎａｌ

　　　 （ｂ）脉冲序列
（ｂ）ＩｍｐｕｌｓｅＳｅｑｕｅｎｃｅ

图２　ＺＶＤ成形器原理图
Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＺＶＤｉｎｐｕｔｓｈａｐｅｒ

三个脉冲信号的幅值满足：

ＰＺＶＤ＝
Ａｉ
ｔＡ[ ]
ｉ

＝
１

１＋２Ｋ＋Ｋ２
２Ｋ

１＋２Ｋ＋Ｋ２
Ｋ２

１＋２Ｋ＋Ｋ２

０ Ｔ／２







Ｔ
（３）

式中，ｉ＝１，２，３，且

Ｋ＝ｅｘｐ（－ζπ／ １－ζ槡
２） （４）

与ＺＶ成形器相比，ＺＶＤ成形器对参数不敏感。
基于ＺＶＤ成形器的设计思想，设计了变幅值

ＺＶＤ成形器。假设二阶系统的周期 Ｔ满足 Ｔ＝
ｍ獉（ｔｆ／ｎ），（ｍ∈ＺＺ

＋，ｍ为偶数）。同时将机动时
间分为ｎ（ｎ∈ＺＺ＋）份，每份满足条件Δｔ＝ｔｆ／ｎ。

外载荷或控制力可离散为一系列的脉冲。

Ｆ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｔ）·δ（ｔ－ｔｉ）

＝ｆ１（ｔ）·δ（ｔ－ｔ１）＋ｆ２（ｔ）·δ（ｔ－ｔ２）＋… ＋
　ｆｍ（ｔ）·δ（ｔ－ｔｍ）＋ｆｍ＋１（ｔ）·δ（ｔ－ｔｍ＋１）＋…＋
　ｆｎ（ｔ）·δ（ｔ－ｔｎ） （５）

式中：ｆｉ（ｔ）为第 ｉ个输入元；ｔｉ为第 ｉ个脉冲的延
迟时间，且ｔｉ＝（ｉ－１）獉Δｔ。

将相差半周期整数倍的输入元组合，定义为

一向量

ｆ!ｊ＝ ｆｊ ｆｊ＋ｍ／２ ｆｊ＋ｍ … ｆｊ＋（ｋ－１）ｍ／[ ]２ Ｔ

ｊ＝１，２，…，ｍ／２

ｓ．ｔ．ｊ＋（ｋ－１）ｍ／２≤ｎ （６）
引入 ｆ!ｊ的分量

ｇ!ｊ，ｌ＝［ｇｊ，ｌ ｇｊ，ｌ＋１ ｇｊ，ｌ＋２］Ｔ

ｊ＝１，２，…，ｍ／２；ｌ＝１，２，…，ｋ－２ （７）
ｇ!ｊ，ｌ满足ＺＶＤ成形器的条件，即
ｇｊ，ｌ

１／（１＋２Ｋ＋Ｋ２）
＝

ｇｊ，ｌ＋１
２Ｋ／（１＋２Ｋ＋Ｋ２）

＝
ｇｊ，ｌ＋２

Ｋ２／（１＋２Ｋ＋Ｋ２）
（８）

因此，ｇ!ｊ，ｌ可表示为：

ｇ!ｊ，ｌ＝
珔ｇｊ，ｌ

１＋２Ｋ＋Ｋ２
［１ ２Ｋ Ｋ２］Ｔ （９）

珔ｇｊ，ｌ为第ｌ个分量的幅值。根据式（３），ｇ!ｊ，ｌ可

保证系统的残振为零。令 ｆ!ｊ为ｇ!ｊ，ｌ的线性组合。

ｆ!ｊ（１）＝ｆｊ＝ｇ!ｊ，１（１）

ｆ!ｊ（２）＝ｆｊ＋ｍ２ ＝ｇ
!

ｊ，２（１）＋ｇ!ｊ，１（２）

　　

ｆ!ｊ（ｉ）＝ｆｊ＋（ｉ－１）ｍ２ ＝ｇ
!

ｊ，ｉ（１）＋ｇ!ｊ，ｉ－１（２）＋ｇ!ｊ，ｉ－２（３）

　　

ｆ!ｊ（ｋ－１）＝ｆｊ＋（ｋ－２）ｍ２ ＝ｇ
!

ｊ，ｋ－２（２）＋ｇ!ｊ，ｋ－３（３）

ｆ!ｊ（ｋ）＝ｆｊ＋（ｋ－１）ｍ２ ＝ｇ
!

ｊ，ｋ－２（３

















）

（１０）
即

ｆ!ｊ＝

ｆｊ
ｆｊ＋ｍ／２


ｆｊ＋（ｋ－１）ｍ／













２

＝

１
１ １
１ １

１

１
１
























































１

ｇ!ｊ，１
ｇ!ｊ，２


ｇ!ｊ，ｋ－











２

（１１）
将式（９）代入式（１１），可得：

ｆ!ｊ＝

ｆｊ
ｆｊ＋ｍ／２
ｆｊ＋ｍ


ｆｊ＋（ｋ－２）ｍ２

ｆｊ＋（ｋ－１）ｍ



















２

＝

Ａ１
Ａ２Ａ１
Ａ３Ａ２Ａ１
Ａ３Ａ２
Ａ３

Ａ１
Ａ２Ａ１
Ａ３Ａ２
Ａ

































３

珔ｇｊ，１
珔ｇｊ，２
珔ｇｊ，３


珔ｇｊ，ｋ－３
珔ｇｊ，ｋ－



















２

（１２）
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由于ｆ!ｊ为ｇ!ｊ，ｌ的线性组合，因此在ｆ
!

ｊ的作用

下，二阶系统的残余振动为零，因此需要寻找合适

的珔ｇｊ，ｌ。

３　变幅值输入成形姿态路径规划方法

本节提出一种时变输入成形控制方法，重新

规划航天器的姿态机动路径，保证机动后附件的

残余振动最小。简单起见，考虑航天器姿态机动

为ｒｅｓｔｔｏｒｅｓｔ机动，在机动前和机动后，航天器姿
态角分别为θ０和 θｅｎｄ，机动前后航天器姿态角速
度均为０。

３．１　非线性约束条件

采用非耦合线性模型设计 ｂａｎｇｂａｎｇ机动
策略，即姿态角加速度变化趋势为 ｂａｎｇｂａｎｇ
类型。航天器首先加速然后减速，加速时，角

加速度为 ａ０＝［ａｘ，０，ａｙ，０，ａｚ，０］
Ｔ，反之减速时

角加速度为 －ａ０。对姿态角加速度进行无量
纲化处理。

　ａ＝χａ０＝

χｘ（ｔ）

χｙ（ｔ）

χｚ（ｔ









）

ａｘ，０
ａｙ，０
ａｚ，









０

（１３）

式中，χｘ、χｙ、χｚ为无量纲系数，与姿态角速度的关
系可表示为：

ω（ｔ）＝∫
ｔ

０
ａ（ｔ）ｄｔ＝∫

ｔ

０
χ（ｔ）ａ０ｄｔ

＝

∫
ｔ

０
χｘ（ｔ）ｄｔ

∫
ｔ

０
χｙ（ｔ）ｄｔ

∫
ｔ

０
χｚ（ｔ）ｄ















ｔ

ａｘ，０
ａｙ，０
ａｚ，










０

（１４）
对于ｂａｎｇｂａｎｇ输入，χ满足：

χｉ＝
１ ０＜ｔ＜ｔａ
－１ ｔａ＜ｔ＜２ｔ{

ａ

（１５）

式中，ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ。
四元数矢量对时间的导数满足：

Ｑ·＝１２Ω（ω）Ｑ （１６）

式中

Ω（ω）＝

０ ωｚ －ωｙ ωｘ
－ωｚ ０ ωｘ ωｙ
ωｙ －ωｘ ０ ωｚ
－ωｘ －ωｙ －ωｚ













０

（１７）

控制输入需保证获得与 ｂａｎｇｂａｎｇ机动策略

所导致的姿态角变化一致。将方程（１６）离散，即

Ｑ·ｉ＝
１
２Ω（ωｉ）Ｑｉ （１８）

时刻ｔ＝ｉΔｔ的姿态四元数Ｑ为：

Ｑｉ＋１＝ Ｉ４＋
１
２Ω（ωｉ）Δ[ ]ｔＱｉ （１９）

定义ｔ＝ｉΔｔ时刻到ｔ＝（ｉ＋１）Δｔ时刻四元数
向量的状态转移矩阵为：

Ｔｉ－１→ｉ＝Ｉ４＋
１
２Ω（ωｉ）Δｔ （２０）

可得末端时刻和初始时刻四元数的状态转移

矩阵为：

Ｔ０→ｎ ＝∏
ｎ

ｉ＝１
Ｉ４＋

１
２Ω（ωｉ）Δ[ ]ｔ （２１）

应该满足：

Ｑｅｎｄ＝Ｔ０→ｎＱ０ （２２）
上述约束条件保证了成形后的控制输入所导

致的航天器欧拉角变化与 ｂａｎｇｂａｎｇ机动后的姿
态角相等。

３．２　线性约束条件

将ａ＝ω代入式（１），可得：
η̈＋２ξΛη＋Λη＝－ＣＴ（ｔ）ａ （２３）

该系统为二阶系统，通过输入成形方法构造

控制输入。系统中存在时变项，需要改进传统的

输入成形方法。基于航天器的刚体模型根据姿态

机动目标和机动时间求解角加速度的参考路径

ａ。为减小甚至消除式（２３）系统的残余振动，基
于输入成形思想对参考路径进行重新规划。将机

动时间ｔａ均分为 ｎ段，时间间隔为 Δｔ，在每个时
间间隔中将时变系统进行线性化处理，惯量矩阵

和耦合矩阵为常值。

同时，在每个间隔中，控制输入也为常值，分

段线性系统的控制输入为分段的。二阶系统的前

Ｎ阶模态周期表示为 Ｔ１，Ｔ２，…，ＴＮ，（Ｔ１ ＞
Ｔ２＞…＞ＴＮ）。假定满足条件：

ｍ１Δｔ＝Ｔ１
ｍ２Δｔ＝Ｔ２
　　
ｍＮΔｔ＝Ｔ










Ｎ

（２４）

与定常参数系统相比，时变系统的加速时间

保持不变，仍假定为 ｔａ。在第 ｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）个
间隔（ｔ∈［（ｉ－１）Δｔ，ｉΔｔ］）内，外载荷或控制力
为常值，可表示为：

Ｆｉ＝－Ｃ
Ｔ
ｉａｉ （２５）

控制力分解为：

·１７·
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Ｆ（ｔ）＝Ｆ１·δ（ｔ－ｔ１）＋（Ｆ２－Ｆ１）·δ（ｔ－ｔ２）＋…＋
（Ｆｍ－Ｆｍ－１）·δ（ｔ－ｔｍ）＋…＋
（Ｆｍ＋１－Ｆｍ）·δ（ｔ－ｔｍ＋１）＋…＋
（Ｆｎ－Ｆｎ－１）·δ（ｔ－ｔｎ） （２６）

定义

ｆｉ＋１＝［ｆ１，ｉ＋１ ｆ１，ｉ＋１ … ｆＮ，ｉ＋１］Ｔ＝Ｆｉ＋１－Ｆｉ
（２７）

根据变幅值ＺＶＤ成形器构造 ｆ。上述条件保
证了在航天器机动后柔性附件的残余振动为０，

共有∑
Ｎ

ｐ＝１
ｍｐ个等式约束条件。

３．３　优化问题定义

为减小系统控制输入的脉冲性，定义平滑函

数为：

υ（χ）＝ ∑
ｎ

ｉ＝１
χｉ－

１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
χ( )ｉ槡

２
（２８）

因此，问题为在约束条件（２７）和条件（２２）下
求解χ。定义优化问题：

ｆｉｎｄ χ
ｍｉｎ υ（χ）

ｓ．ｔ
式（２２）
式（２７{ ）

（２９）

由于存在非线性约束条件（２２），采用序列二
次规划算法求取χ的最优解，然后计算最优机动
路径和控制力矩。

４　数值仿真

４．１　仿真对象

为验证上节提出的方法的有效性。本节采用

一含星体和柔性太阳翼的航天器的机动过程进行

说明［２２］。航天器包含一对太阳翼，每侧太阳翼均

由铝合金三脚架和碳纤维电池阵组成，三脚架通

过太阳翼驱动机构（ＳｏｌａｒＡｒｒａｙＤｒｉｖｅＡｓｓｅｍｂｌｉｅｓ，
ＳＡＤＡ）和航天器本体铰接，三脚架以角速度 Ω绕
ｘｓ轴旋转。γ为航天器本体坐标系ｏｘｙｚ与惯性系
ＯＸＹＺ之间的夹角，初始时刻两个坐标系重合。
航天器本体转动惯量为 ｄｉａｇ［２６６６７，２６６６７，
１６６６７］ｋｇ獉ｍ２。单侧太阳翼相对于浮动坐标系的
转动惯量为ｄｉａｇ［５３６，１６０７９，１６６１６］ｋｇ獉ｍ２。分
析中不考虑太阳翼的材料和结构阻尼。

简单起见，仅考虑太阳翼的前６阶约束模态
（即太阳翼根部固支求得的模态），见表１。

航天器本体姿态与太阳翼模态坐标的刚柔转

动耦合矩阵为：

Ｃ＝

０ ６３．５ｃｏｓγ（ｔ） ６３．５ｓｉｎγ（ｔ）
０ －６７．３ｓｉｎγ（ｔ） ６７．３ｃｏｓγ（ｔ）
８．４３３ ０ ０
０ １９．２６ｃｏｓγ（ｔ） １９．２６ｓｉｎγ（ｔ）
０ ８．９９ｃｏｓγ（ｔ） ８．９９ｓｉｎγ（ｔ）

－３．

















４５３５ ０ ０

Ｔ

（３０）

表１　太阳翼约束模态和频率
Ｔａｂ．１　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｍｏｄｅｓａｎｄｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆｔｈｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ

阶次 振型 频率／Ｈｚ 周期／ｓ

＃１ 第１阶ｙｓ弯曲 ０．３２ ３．１６

＃２ 第１阶ｚｓ弯曲 ０．８８ １．１４

＃３ 第１阶ｘｓ扭转 １．７９ ０．５６

＃４ 第２阶ｙｓ弯曲 １．８０ ０．５５

＃５ 第３阶ｙｓ弯曲 ４．５１ ０．２２

＃６ 第２阶ｘｓ扭转 ５．１９ ０．１９

由耦合系数矩阵Ｃ可以看出，ｘｓ向扭转模态
与ｘ向姿态角速度 ωｘ耦合。当太阳翼转角 γ为
０°或１８０°时，ｙ向姿态角速度ωｙ与ｙｓ向弯曲模态
耦合，ｚ向姿态角速度 ωｚ与 ｚｓ向弯曲模态耦合。
当转角γ为９０°或２７０°时，ｙ向角速度只与 ｚｓ向
弯曲模态耦合，ｚ向姿态角速度只与 ｙｓ向弯曲模
态耦合。在太阳翼位于其他角度时，这两个方向

的角速度和弯曲模态相互耦合。

４．２　仿真结果

航天器进行三轴姿态机动，初始时刻航天器

欧拉角和姿态角速度均为［０００］Ｔ，机动后航
天器欧拉角目标值为［６０°，４５°，３０°］Ｔ，姿态机动
时间设定为２０ｓ。太阳翼绕 ｘｓ轴以 Ω＝３（°）／ｓ
的角速度旋转，初始时刻γ为０°。

（ａ）ｙ向
（ａ）ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图３给出了采用变幅值ＺＶ和ＺＶＤ两种成形
器情况下的控制力矩输入曲线，图４和图５分别
给出了航天器本体姿态角速度和姿态角响应曲

·２７·
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（ｂ）ｚ向
（ｂ）ｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图３　成形器控制力矩对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｏｒｑｕｅｓｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｉｎｐｕｔｓｈａｐｅｒｓ

（ａ）ｙ向
（ａ）ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）ｚ向
（ｂ）ｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图４　两种成形器航天器本体姿态角速度对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｉｎｐｕｔｓｈａｐｅｒｓ

线。由图３～５可知，两种成形器均能实现控制目
标。图６给出了太阳翼顶端面外位移响应。由
图６可得，姿态机动过程中，柔性太阳翼的弹性振
动幅值较大，机动完成后，太阳翼残余振动很小，

达到了输入成形的目的。

４．３　鲁棒性分析

现实系统中，建模存在误差，并不能准确地获

取系统的频率、阻尼系数等参数。因此本节中对

图５　两种成形器航天器姿态角变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｉｎｐｕｔｓｈａｐｅｒｓ

图６　两种成形器太阳翼顶端面外位移响应对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｉｐｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｉｎｐｕｔｓｈａｐｅｒｓ

固有频率和阻尼系数进行摄动，以评估建模误差

和系统参数变化结果的影响。定义太阳翼固有频

率摄动系数 ε＝ １－（ωａｃｔ／ωｎｏｍ），ωａｃｔ为频率实
际值，ωｎｏｍ为用于成形器设计的固有频率标称值。
分别计算 ε为５％和１０％时，机动过程中太阳翼
的第一阶模态坐标的响应过程，如图 ７所示。
图８为ε＝５％时太阳翼顶端面外位移响应。图９
对比了在频率存在偏差时两种成形器下航天器姿

态角响应。可以看出，由于 ＺＶ成形器后，太阳翼
仍存在较大的残余振动，导致航天器本体姿态角

速度呈现非零振荡现象，航天器姿态角逐渐偏离

目标值。变幅值 ＺＶＤ成形器对误差具有更好的
不敏感性，鲁棒性更强。

实际系统的阻尼比很难得到准确值，因此在

求解航天器姿态最优姿态机动路径时，太阳翼的

模态阻尼比视为０，需要考虑本文所提出的成形
器对系统阻尼系数误差的鲁棒性。计算实际系统

阻尼比偏差为００１（即阻尼比为００１）时姿态机
动路径优化算法的鲁棒性。图１０和图１１给出了
两种成形器下第一阶模态坐标的动力学响应曲

线，图１２中给出了太阳翼的顶端位移响应曲线。

·３７·
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（ａ）ＺＶ成形器
（ａ）ＺＶｓｈａｐｅｒ

（ｂ）ＺＶＤ成形器
（ｂ）ＺＶＤｓｈａｐｅｒ

图７　频率摄动对第一阶模态的影响
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｍｏｄａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｗｉｔｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

（ａ）全局图
（ａ）Ｃｏｍｐｌｅｔｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙ

（ｂ）局部放大图
（ｂ）Ｚｏｏｍｅｄｐｏｒｔｉｏｎ

图８　太阳翼顶端面外位移响应对比（ε＝５％）
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｉｐｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ（ε＝５％）

图９　航天器姿态角变化曲线（ε＝５％）
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓ（ε＝５％）

（ａ）全局图
（ａ）Ｃｏｍｐｌｅｔｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙ

（ｂ）局部放大图
（ｂ）Ｚｏｏｍｅｄｐｏｒｔｉｏｎ

图１０　阻尼不确定性对太阳翼第一阶模态
坐标的影响 （ＺＶ成形器）

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｍｏｄａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｗｉｔｈ
ｄａｍｐｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ（ＺＶｓｈａｐｅｒ）

（ａ）全局图
（ａ）Ｃｏｍｐｌｅｔｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙ

·４７·
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（ｂ）局部放大图
（ｂ）Ｚｏｍｍｅｄｐｏｒｔｉｏｎ

图１１　阻尼不确定性对太阳翼第一阶模态
坐标的影响 （ＺＶＤ成形器）

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｍｏｄａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｗｉｔｈ
ｄａｍｐｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ（ＺＶＤｓｈａｐｅｒ）

（ａ）全局图
（ａ）Ｃｏｍｐｌｅｔｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙ

（ｂ）局部放大图
（ｂ）Ｚｏｏｍｅｄｐｏｒｔｉｏｎ

图１２　阻尼比为０．０１时太阳翼顶端面外位移响应对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｉｐｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｄａｍｐｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｓ０．０１

在存在阻尼系数不确定性的情况下，采用变幅值

ＺＶ成形器时，机动后太阳翼的残余振动显著增
大，而采用变幅值 ＺＶＤ成形器时，太阳翼的残余
振动保持较低的幅值，因此ＺＶＤ成形器对阻尼系
数不确定性的鲁棒性明显增强。

５　结论

针对挠性航天器系统参数不确定的情况，本

文提出了变幅值ＺＶＤ成形器设计方法，并相应地
提出了鲁棒性强的最优变幅值输入成形姿态机动

策略，仿真分析了系统存在频率偏差和阻尼系数

不确定性时该机动策略的鲁棒性。取得的主要结

论如下：

１）提出的鲁棒最优变幅值输入成形姿态机
动策略，可使航天器在姿态机动的同时，激起的挠

性结构的弹性振动幅值较小，因此可显著地改善

机动后航天器的指向精度和稳定度。

２）当挠性结构固有频率摄动５％时，采用变
幅值ＺＶ成形器设计姿态机动路径，机动完成后
残余振动较大；而采用鲁棒变幅值成形器，太阳翼

残余振动很小。

３）当挠性结构模态阻尼比偏差为０．０１时，变
幅值ＺＶ成形器对阻尼系数偏差较为敏感，而鲁
棒变幅值成形器几乎不会增大太阳翼的残余振动

幅值。

仿真结果表明，本文提出的鲁棒姿态机动路

径设计方法具有优异的鲁棒性和稳定性。
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