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大型空间结构姿态动力学和控制

李立新 黄圳硅

(自动控制系)

摘 耍 本文提出了一个带大型太阳帆板的飞船和一个带液体贮箱的飞船对接而成的

大型空间结构
,

采用有限元法和模态综合法建立系统的姿态动力学方程
,

并进一步设计了一

个鲁棒的模型参考 自适应控制系统
,

且对此系统进行了数宇仿真
。

关健词 大型空间结构
,

态姿动力学
,

姿态控制
,

自适应控制

分类号 V s5 6
.

i

大型航天器一般是由多个弹性部件与贮液贮箱组成的空间结构
。

本文提出一个有代

表性的空间结构
,

由一个带太阳电池翼的主动飞船 I 同一个带液体贮箱的被动飞船 I 对

接而成的飞船组合体
。

根据组合体的特点
,

动力学建模采用有限元和模态综合技术
。

考

虑到组合体模型维数高需要作截断处理
,

且求得的模态参数有较大误差
,

因此本文的控

制器是采用多变量模型参考自适应算法
,

以提高系统的鲁棒性
。

1 姿态动力学方程

根据飞船组合体结构的特点
,

分成两个子结构
。

第一子结构为飞

船 I ,

带有两块对称安装的弹性太

阳电池翼
。

电池典可认为是悬臂矩

形薄板
。

采用有限元法计算其模态

参数
。

第二子结构为飞船 皿 ,

液体

晃动模型参数是用边界元法进行计

算
,

并用弹簧振子模型等价
。
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图 1 动力学模型

1
.

1 飞船 I 动力学模型

电池翼与飞船 I 中心体的相对位置如图 1 示
。

电池翼未变形时
,

中性面 ox
‘

夕重合于

飞船体坐标系
。 ; , z 的 。; ) 平面

,

两电池翼对称安装
。

对电池翼先用有限元方法建立其振动方程
,

然后用子空间迭代法分别计算薄板平面

内振动与弯曲振动的前三个低阶模态
,

考虑到平面内振动的三个低阶频率较弯曲振动的
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三个低阶频率大一个数量极
,

因此根据一般的模态截断准则
,

仅将弯曲振动的三个低阶

模态藕合到飞船 I 的姿态动力学方程中[l1
。

于是得飞船 I 的姿态动力学方程图

贻
’一 “ 万一弓

t力 + 二
, ”一 登 百 = o

(1 )

式 中
,

石为飞船组合体姿态角
,

I ,

为加于飞船 I 的控制力矩
,

工
,

为飞船 I对体轴的惯量张

量
,
。, ,

。2 ,
Q, 。

为电池翼弯曲振动三个低阶频率
,

万为相应的模态坐标
,

旦为相应的藕合

系数矩阵
。

且计算公式如下
:
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式 ( 1) 也可进一步写为
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,
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。
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飞船 l 动力学模型

飞船 l 带有大型贮液贮箱
,

在航天飞行中
,

液体晃动对航天器的精确姿态控制有很

大影响
,

利用边界元方法可计算得微重力条件下液体晃动的一阶近似解图
,

此晃动解的特

性通常是用弹簧振子模型进行等效
。

因此考虑液体晃动的飞船 l ,

其姿态动力学方程可

写成 [ ‘〕

丛 奋
2

·

+ 丝
2

西
2
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2
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2

( 3 )

式中

万
2
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分别为分船 I 的质量矩阵和刚度矩阵
,

w 户
为晃动一阶频率

, z ,
为等效模型

的位置参数
。

‘ 乌 为等效模型的模态坐标
。

1
·

3 飞船组合体状态方祖
飞船 I 与飞船 l 对接后

,

要根据对接装置的位移协调关系
,

可用模态子结构法阔得到

飞船组合体的动力学方程

丝 互十断 ~ 旦瓦 (4 )

式中
,

竺 与笙为组合体的质量矩阵与刚度矩阵
。

奋= 〔氏久氏 ,
,

,
2
夕

3 。二 ‘j
T

再设安装在飞船体坐标系三轴上的敏感器能测得姿态角和姿态角速率
,

则系统的量

测方程可表示为

歹一 互两 + 妇 。 < 。 < 1

式中
, a 为姿态角加权因子

旦 = 匡
3

: o ]
3 x 。

现引入归一化特征矢量矩阵 中
,

满足如下正交条件

中丁

丝中 一 互
: 中丁

里必 “ 二

( 5 )

( 6 )

式中 二一 di ag 〔城
“

一。约

口
‘ (i 一 1

,

2 ,

一
,

8) 为方程 ( 4) 的特征值
,

作变换

q 二 中x

代入式 (4 )
,

并左乘 中T ,

则 由条件 ( 6) 可得

王+ 断 一 梦旦瓦 (7 )

上式称为飞船组合体的模态坐标方程
,

如引入阻尼项
,

则得含阻尼的模态坐标方程

王+ 2塑晋宝+ 少 一 中2
,

旦瓦 (8)

再引入状态变量毛 一 压 三王了
,

{

:

C中( a王+ 王)

则上式可写为状态方程形式

少x 户
(t ) + 丛

u ,

g x ,
( t )

( 9 )

y 户
=
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2 自适应控制算法

受控系统 (9)
,

式中
,

当为双体控制时称任R6
x ’ ,

与可观的[2j
。

设参考模型为

旦p
二二
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1

9
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歹
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当为单体控制时 云
,
任 R 3 X ‘ ,

且瓦= 工
1 ;

且 石
,
一 [2

1
乙

2

]
T 。

本文是考虑单体控制
。

易证系统 (9) 是可控

二二 A , x .

+ B o u ,

二二 C二 x 二
(1 0 )

.

一几一火
!

K

|
t、

式中
,

王
。
任 R ‘火 ’

歹
。
任 R , X ’

云
.
任 R :, x ’ ,

系统 (1 0 )是渐近稳定的
。

控制系统的任务就是在系统参数 (少丛g )存在误差或不完全确定
,

以及有外部或内

部干扰的情况下
,

能找到控制量 称
,

实现系统输出 又 对参考模型输出 又 渐近跟踪或有

界跟踪
。

设系统 (9 )的理想状态为习
,

即满足

又 = C 户王,
= g x .

~ 夕,
(1 1 )

相应的理想输入为司 (t )
,

且满足

x ; 一 少叮 + 丛u; (1 2 )

定义系统状态误差 云
二
(t )为

e 二 一 x ; 一 x , (1 3 )

则由(9 )(1 2) 式得到系统误差模型

e 二 = 占
e 二 + 丛 (u ; 一 u 户)

心 一 g ‘

(1 4 )

采用超稳定性原理可得到系统输出渐近跟踪所要求的控制信号 云
,

满足 [3]

险
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,

(t ) + 乡 (t )

(1 6 )

式中
,

丛
、

参
、

丛 分别与 云, 、

王。 、

虱 有相应的维数
,

且分别称丛 与约 为反馈增益 丝 的

比例部分与积分部分
,

其表示式分别为

丛 一 乙于
r
了

丝
,

一也
+ 弓产T 口 > 0 (1 7 )
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式中
,

T 为相应维数的正定矩阵
,

了为相应维数的正定或半正定矩阵
,

T 与了为常值加

权矩阵
,

其值是根据系统动态与稳态品质来选择
。

系统输 出实现有界跟踪 的充分条件是传递函数矩 阵 G (s) 一 9 (S 互 一 丛 + 丛

呈乙 )一
’

丛 正实
。

式中呈
.

是一虚拟矩阵
。

可以证明系统模型 (1 3 )满足上述的充分条件
。

根据上述算法设计的模型参考自适应控制系统框图表示于图 2
,

图中内环控制用于

刚性模态的增稳
,

滤波环节用以 消除输出噪声的影响
,

提高输 出跟踪精度
,

降低控制量

云
, ‘, ,

的幅值
。
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图 2 自适应控制系统框图
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参考模型采用俯仰
、

偏航
、

滚动三通道解藕的二阶阻尼系统
,

仿真时仅考虑姿态稳

定过程的控制
,

相应有 ‘一 0
.

加权矩阵 T 与 r 选为
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仿真中取初始姿态角偏差为 5o
,

初始角速度偏差 2
。

/ , , 。一 0
.
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.

图 3
、

4
、

5 为 自适应系统的响应

曲线
,

Yl
,
与 YI

.
为系统与参考模型在

滚动通道的输出
。

Y。与矶
,
为俯仰角

通道的输出
, “, 1

为滚动通道的控制力

距
。

图 3 是不考虑输出干扰的响应曲

线
,

图 4 是存在输出噪声影响
,

但未加

滤波环节的响应 曲线
,

图 5 是存在输

出噪声影响
,

但加了滤波环节
。

其输出

响应曲线平滑
,

且终值误差较小
。

大量的仿真结果表明
,

所提的控

制算法对系统参数误差不敏感
,

例如

对频率误差 40 %
,

振型误差 30 呱
,

都

能保持良好的鲁棒性
,

因此上述控制
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图 3 不考虑箱出干扰的响应曲线

算法对大型空间结构控制系统设计有其实际意义
。
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