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单框架控制力矩陀螺输出特性分析1)

黄志来 ∗,† 李新圆 ∗ 金栋平 ∗,2)

∗(南京航空航天大学航空学院机械结构力学及控制国家重点实验室,南京 210016)

†(安徽工业大学机械工程学院,安徽马鞍山 243002)

摘要 广泛用于航天领域的单框架控制力矩陀螺,具有力矩放大效应的优点, 其理论基础为有假设条件的力矩

放大原理. 本文不局限于这些假设,不限定工况,解析单框架控制力矩陀螺的输出特性. 考虑安装基座的运动,得

到具有两维输入三维输出的单框架控制力矩陀螺力矩输出模型,提出将输出力矩分解为可调控与不可调控两部

分. 为分析单框架控制力矩陀螺的输出特性,定义两个参数,分别为输出输入力矩比和输出力矩利用率.研究发

现,单框架控制力矩陀螺不恒有力矩放大效应,也不恒有高效的力矩利用率,两者与其状态密切相关.最后,以含

两个单框架控制力矩陀螺的航天器姿态机动任务为例,对非对角奇异鲁棒操纵控制和优化控制进行仿真,检验

了单框架控制力矩陀螺输出特性对控制效果的影响.同时,根据单框架控制力矩陀螺的三维输出特性,借助一个

单框架控制力矩陀螺的优化控制,实现了航天器的三轴姿态机动.仿真结果显示,在优化控制过程中,单框架控

制力矩陀螺始终具有力矩放大效应和高效的力矩利用率.
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Abstract The single-gimbal control moment gyroscope (SCMG), which is widely used in aerospace field, has the

advantage of torque amplification effect. It is based on the principle of torque amplification with some hypotheses. In

this paper, the output characteristics of SCMG are analyzed without those hypotheses. By considering the motion of the

mounting base, the output torque model of SCMG with a two-dimensional input and three-dimensional output is obtained,

in which the adjustable and nonadjustable parts are identified. In order to analyze the output characteristics of SCMG,

two parameters are defined. One is the ratio of the norms about the SCMG’s output to input torque vectors. The other

is the ratio of the norm about the SCMG’s used and unused torque vector, which is to represent the utilization ratio of
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the SCMG’s output torque. In all feasible regions, the results show that the characteristic parameters of torque output are

is not always greater than 1, i.e., SCMG does not always has torque amplification effect and efficient torque utilization,

which are closely related to the state of SCMG. Finally, for the spacecraft attitude maneuver task with two SCMGs, the

simulation of non-diagonal singular robust control and optimal control is completed. It is found that the control effect

is closely related to the output characteristic parameters which are determined by the system state. At the same time,

the optimal control with a SCMG is used to realize the three-dimensional attitude maneuver of a spacecraft based on the

three-dimensional output characteristics of SCMG. The simulation results show that the SCMG always has the torque

amplification effect and the efficient torque utilization in the process of optimal control.

Key words spacecraft, control moment gyroscope, output characteristics, torque amplification effect, utilization of torque

引 言

傅科 (Foucault) 于 1852 年首次提出 “陀螺” 概

念 [1],可利用陀螺的力学特性设计执行器,称之为控

制力矩陀螺 (control moment gyroscope, CMG).半个世

纪以来, CMG广泛用于航天器姿态控制[2],并随着航

天器控制任务的多样化 [3-4],从姿态控制逐渐延伸到

能量存储 [5]、振动抑制 [6]等领域.

CMG 有两种机械结构, 单框架 (SCMG) [7] 和双

框架 (double-gimbal control moment gyro, DCMG) [8].

飞轮可调速时, CMG 演化成变速控制力矩陀螺

(variable-speed control moment gyro, VCMG),按其机械

结构分类,有单框架变速控制力矩陀螺 (single-gimbal

variable-speed control moment gyro, SVCMG) [9] 和双

框架变速控制力矩陀螺 (double-gimbal variable-speed

control moment gyro, DVCMG) [10-11]. 相比于 DCMG,

SCMG机械结构简单,但存在奇异性问题,而前者机

械结构和控制算法更加复杂, 两者同属于多体系统,

本文仅关注航天领域应用最广的 SCMG.

通常, 为实现航天器三轴姿态控制, 在只利用

SCMG 输出陀螺力矩 [12] 的情况下, 要满足输出三

维控制力矩,则需要按一定构型配置多个 SCMG,如

金字塔构型 [13]、屋顶构型 [14] 和五棱锥构型 [15] 等.

VSCMG有两个输出,只需两个 VSCMG即可完成航

天器三轴姿态控制. 力矩陀螺群存在操纵奇异性 [16]

问题,针对不同构型的力矩陀螺群,许多学者分析了

其奇异几何特性 [17-18]和零运动存在性 [19],提出诸如

奇异逃离 [20]、奇异鲁棒 [21]、反馈 [22]、方向规避等

操纵律 [23], 以及综合零运动与奇异逃离的混合操纵

律 [24-25]等.

最初, SCMG作为航天器的执行机构,其输出模

型仅考虑陀螺力矩 [26],而 VSCMG的飞轮可调速,输

出力矩比 SCMG多一个反作用力矩 [27]. 为分析柔性

航天器的振动问题 [28],胡权等 [29] 基于 Kane方程建

立了适用于任意构型的多个柔性体系统递推算法,这

丰富了含 SCMG的多体系统建模方法. 现有研究对

SCMG的力矩输出特性不够关注,一直停留于 Lappas

等 [30] 关于 SCMG 基座角速度较小且转子角速度较

大的假设基础之上,并借鉴反作用轮原理获得 SCMG

的力矩放大效应 [30-31].

本文不局限于 Lappas假设条件,建立 SCMG输

出力矩模型, 在全部可行域中对 SCMG 输出特性进

行解析,以期更加全面地理解 SCMG动态输出特性,

为在工程实践中高效利用 SCMG及其控制策略设计

提供新思路.

1 SCMG输出力矩模型

如图 1所示,设 SCMG的连体坐标系为 F (g, s, t),

坐标轴单位矢量为 s, g 和 t, 其中 g 为安装轴. 定义

飞轮角速度和角动量分别为 Ω 和 h, 框架相对基座

的转动角速度为 δ̇, 以致 Ω = Ωs, h = hs, δ = δg 和

 

s,h

t

g, δ
.

τ

图 1 SCMG模型

Fig. 1 Model of SCMG
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δ̇ = δ̇g. 在连体坐标系中, 基座、飞轮和框架的角速

度为

ω = {g, s, t}ω(0)

ωf = {g, s, t}ω(0)
f

ωw = {g, s, t}ω(0)
w

 (1)

式中, ω(0) = {ωg, ωs, ωt}T, ω(0)
f = {ωg + δ̇, ωs, ωt}T 和

ω(0)
w = {ωg + δ̇, ωs + Ω,ωt}T分别为角速度坐标.

设飞轮与框架的惯量张量分别为 Jw和 Jf , J(0)
w =

diag[Jwg, Jws, Jwt] 和 J(0)
f = diag[Jfg, Jfs, Jft] 为惯性矩

阵. 由于转子轴对称,有 Jwg = Jwt = J. SCMG的角动

量 htotal = [g, s, t](J(0)
w ω(0)

w + J(0)
f ω(0)

f ),则 SCMG输出力

矩为

τ = −ḣtotal = {g, s, t}{τg, τs, τt}T (2)

从式 (2)可见, SCMG输出力矩沿 s, g和 t三个方向,

而仅有 g 和 s 两个方向具有输入力矩, 即 SCMG 为

二维输入三维输出系统.

将式 (2) 输出力矩分成两部分, 即 τ = τ0 + τc,

这里 τ0 = τg0g + τs0s + τt0t为不可调控输出力矩,表

示 SCMG 对基座的惯性影响, 只与基座角加速度和

角速度有关, τc = τgcg+ τscs+ τtct为可调控输出力矩.

令 J(0)
cmg = J(0)

w + J(0)
f = diag[Jg, Js, Jt],则

τg0 = −Jgg · ω̇ − (Jt − Js)ωtωs

τs0 = −Jss · ω̇ − (Jg − Jt)ωgωt

τt0 = −Jtt · ω̇ − (Js − Jg)ωgωs

 (3)

τgc = −Jgδ̈ + JΩωt

τsc = −JΩ̇ − (Js + Jg − Jt)δ̇ωt

τtc = −(Js − Jt − Jg)δ̇ωs − JΩ(ωg + δ̇)

 (4)

2 SCMG输出输入力矩比

设输入力矩为

τin = −τgg + τsws (5)

式中, τsw = −τs|Jfg=Jfs=Jft=0 = J(s · ω̇ + δ̇ωt + Ω̇).记输出

力矩为 τout,则输出与输入力矩比定义为

K =
|τout|
|τin|

(6)

令 τc = τ ∗c + τr, τ ∗c 和 τr 分别为被利用和未利用的输

出力矩,这里 τ ∗c = n1τt1t+ n2τs1s+ n3τg1g+ n4τ
∗
c0,其中

τ ∗c0 = τg2g + τs2s + τt2t
τg1 = −Jgδ̈, τg2 = JΩωt

τs1 = −JΩ̇, τs2 = −(Js + Jg − Jt)δ̇ωt

τt1 = −JΩδ̇, τt2 = −[(JsJt − Jg)δ̇ωs + JΩωg]


(7)

因此, 当 n1 = 1 且 n2 = n3 = n4 = 0 时, 意指

SCMG；当 n2 = 1 且 n1 = n3 = n4 = 0 时, 意指

反作用轮；当 n1 = n2 = 1 且 n3 = n4 = 0 时, 则

代表 VSCMG; 当 n1 = n2 = n3 = 1 且 n4 = 0 或

n1 = n2 = n3 = n4 = 1时,本文称为三维单框架控制力

矩陀螺 (three-dimensional single-gimbal control moment

gyro, 3D-SCMG).输出力矩可以为全部输出力矩、可

调节输出力矩或者被利用输出力矩,即

K =

√
|τout|2

τ2
g + τ

2
sw
, τout = τ or τc or τ ∗c (8)

选择合适的独立参数改写式 (8),有

K =


√

a2
1

1 + x2
1

, a1 = τ
−1
sw|τout|, x1 = τgτ

−1
sw, τsw , 0

a2 |x2|−1 , a2 = |τout|, x2 = τg, τsw = 0

(9)

式中, a1 为输出力矩幅值与 s方向输入力矩比值, a2

为输出力矩幅值, x1 为 g 方向与 s 方向输入力矩比

值, x2 为 g方向输入力矩.根据式 (9),可得输出与输

入力矩之比的关系曲线,如图 2所示.从图 2可知, K

值与 SCMG的状态有关,并不恒大于 1,即 SCMG并

不总有力矩放大效应.

-5 -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 5
0

1

2

3

4

5
 

 

 

 

 

K

x1

a1 = +1

a1 = +3 

a1 = +5 

(a) a1 = τsw  |τout|, x1 = τgτsw  , τsw = 0--1 -1

图 2 SCMG输出输入力矩比

Fig. 2 Torque ratio of SCMG’s input to output
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a2 = 1

a2 = 3 

a2 = 5 
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5

K

x2

(b) a2 = |τout|, x2 = τg, τsw = 0

图 2 SCMG输出输入力矩比 (续)

Fig. 2 Torque ratio of SCMG’s input to output (continued)

同理,可以选择合适的独立参数,对特定情形下

的 K 值进行分析. 这里例举基座固定、输出力矩为

全部力矩和三维控制力矩陀螺.

(1)基座固定

此时 ω = 0, ω̇ = 0, τout = −Jgδ̈g − JΩ̇s − JΩδ̇t. 令

x3 = JΩ̇/(Jgδ̈), x4 = Ω̇, a3 = JΩδ̇/(Jgδ̈)和 a4 = Ωδ̇,则

K =


√

1 + a2
3(1 + x2

3)−1, δ̈ = 0√
1 + a2

4x−2
4 , δ̈ , 0

(10)

由式 (10)可得 SCMG的输出输入力矩比曲线,结果

如图 3所示.从图 3可见,基座固定的 SCMG输出与

输入力矩比 K > 1. 当 a3 或 a4 为零时, K = 1, 此时

τout中陀螺力矩为零,即等同于反作用轮.

(2)输出力矩为全部力矩

此时,输出力矩 τout = τ ,则

K =



√
1 +

a2
5 − 1

x2
5 + 1

, τsw , 0√
1 +

a2
6

x2
6

, τsw = 0

(11)

式中, x5 = τg/τsw, x6 = τg, a2
5 = (τ2

s + τ
2
t )/τ2

sw, a2
6 =

τ2
s + τ

2
t .

根据式 (11), 可得输出输入力矩比曲线, 如图 4

所示. 从图 4可知,当 τ2
s + τ

2
t > τ

2
sw 时, SCMG的输出

与输入力矩比 K > 1,反之亦成立. 因为当 K > 1时,

由式 (11)可得 a2
5 > 1,即 τ2

s + τ
2
t > τ

2
sw.

(3)三维控制力矩陀螺

三维控制力矩陀螺情形, 即考虑 τout = τ ∗c , n1 =

n2 = n3 = 1且 n4 = 0,则
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(a) x3 = JΩ/(Jgδ), a3 = JΩδ/(Jgδ), δ = 0-

... .. ...
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a4 = +3
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(b) x4 = Ω, a4 = Ωδ, δ = 0
. ...
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5

K

x4

图 3 基座固定的 SCMG输出输入力矩比

Fig. 3 Torque ratio of SCMG’s input to output with the fixed base

K =

√
(Jgδ̈)2 + Ω̇2 + (Ωδ̇)2

(τg0 + τg2)2 + (τs0 + τs2)2 + (τt0 + τt2)2 (12)

首先,分析 Ωδ̇对 K的影响.由式 (12)可得

K =

√
b2

1 + (Ωδ̇)2

(c1 − Ωωt)2 + d2
1

6

√
b2

1 + (Ωδ̇)2

d2
1

(13)
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K

x5

a5 = 0

a5 = +1

a5 = +3 

a5 = +5 

-(a) a5 = (τs  +τt  )/τsw , x5 = τg/τsw  , τsw = 02 22 2

图 4 SCMG输出输入力矩比 (τout = τ )

Fig. 4 Torque ratio of SCMG’s input to output with τout = τ
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a6 = 0

a6 = +1

a6 = +3 

a6 = +5 

-5 -4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4 5
0
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2

3

4

5

K

x5

(b) a6  = τs  +τt  , x6 = τg, τsw = 02 2 2

图 4 SCMG输出输入力矩比 (τout = τ )(续)

Fig. 4 Torque ratio of SCMG’s input to output with

τout = τ (continued)

其中

b2
1 = J2

g δ̈
2 + Ω̇2, d2

1 = (s · ω̇ + δ̇ωt + Ω̇)2

c1 = Jgg · ω̇ + (Jt − Js)ωtωs + Jgδ̈

 (14)

其次,分析参数 δ̈对 K的影响.由式 (12)可得

K =

√
b2

2 + (Jgδ̈)2

(c2 + Jgδ̈)2 + d2
2

6

√
b2

2 + (Jgδ̈)2

d2
2

(15)

其中

b2
2 = Ω̇

2 + (Ωδ̇)2, d2
2 = (s · ω̇ + δ̇ωt + Ω̇)2

c2 = Jgg · ω̇ + (Jt − Js)ωtωs − Ωωt

 (16)

最后,分析参数 Ω̇对 K的影响.由式 (12)可得

K =

√√
b2

3 + Ω̇
2

(c3 + Ω̇)2 + d2
3

6

√
b2

3 + Ω̇
2

d2
3

(17)

其中

b2
2 = Ω̇

2 + (Ωδ̇)2, d2
2 = (s · ω̇ + δ̇ωt + Ω̇)2

c2 = Jgg · ω̇ + (Jt − Js)ωtωs − Ωωt

 (18)

设 p1 = Ωδ̇, p2 = δ̈, p3 = Ω̇,综合式 (13)、式 (15)和式

(17),可得 K的上界为

Kmi =

√
b2

i + p2
i

d2
i

, i = 1, 2, 3 (19)

Kmi 与参数 pi 的关系如图 5所示. 由图 5可知,上界

Kmi 值随 |pi|值上升而增大,且 Kmi 的极小值随 b2
i 值

上升而增大.
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图 5 不同参数的影响

Fig. 5 Influence for different parameters

3 SCMG力矩利用率

设 τ ∗c 为 SCMG被利用的力矩,则未被利用的部

分为 τ − τ ∗c .为衡量 SCMG的力矩利用率,定义

η =
|τ ∗c |
|τ − τ ∗c |

(20)

式中,矢量 τ = τ ∗c + (τ − τ ∗c ),几何关系如图 6所示.

 

*τc

*τc

τ

τ −

图 6 矢量几何关系

Fig. 6 Geometric relation diagram of vectors

由几何关系图 6可知,当 τ ∗c 在 τ 方向的投影值

τ ∗c · τ · |τ |−1 > 0.5|τ |,则 |τ ∗c | > |τ − τ ∗c |.根据式 (20),即

η > 1, τ ∗c · τ > 0.5|τ |2

η < 1, τ ∗c · τ < 0.5|τ |2

 (21)
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由式 (21)可得,力矩利用率 η与 SCMG的状态有关,

并不恒大于 1.下面举例分析 η.取转子和框架以及基

座处于匀速状态,即 Ω̇ = δ̈ = 0, ω̇ = 0,此时被利用的

力矩只有陀螺力矩,即 τ ∗c = Ωδ̇. 取 Jg = Js = Jt = nJ,

有

|τ − τ ∗c | =
√

(Ωωt)2 + (nδ̇ωt)2 + (Ωωg − nδ̇ωs)2 (22)

将式 (22)代入式 (20),利用不等式可得 η 6 ηm,这里

ηm为 η的上界.令 p1 = ωt/δ̇, p2 = Ω/δ̇,即

ηm =

√
p−2

1

1 + n2 p−2
2

(23)

式中, p1为基座的角速度在 t方向分量与框架角速度

值之比, p2 为转子转速值与框架角速度值之比, n表

示转子在 s轴的惯量矩与基座主惯量矩之比.

根据式 (23),当 n = 1和 n = 2时, ηm 分别如图 7

所示.对比图 7(a)和图 7(b)可知, ηm曲线关于 p2 = 0

对称,并在 p2 = 0取得峰值,随 |p1|值上升而下降.当
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图 7 SCMG力矩利用率上界 ηm

(ω̇ = 0, Ω̇ = δ̈ = 0, Jg = Js = Jt = nJ)

Fig. 7 The upper bound of torque utilization in SCMG

(ω̇ = 0, Ω̇ = δ̈ = 0, Jg = Js = Jt = nJ)

|p1| > 1 时, ηm 始终小于 1, 可得此时 η 恒小于 1. n

不影响峰值大小, 但随 n 增大, 使得 ηm 曲线的峰值

变陡.

4 姿态控制

4.1 非对角奇异鲁棒操纵控制

考虑斜装两个VSCMG的航天器姿态控制,安装

角 β = π/6,第 i个 SCMG的转子对 s轴转动惯量为

Ji,其连体坐标系对航天器本体坐标系的转换矩阵为

Bi (i = 1, 2). 矢量或张量在航天器本体坐标系下的坐

标加注上标 (b),则陀螺群的输出力矩在航天器本体

坐标系中的坐标为

τ (b)
c =

∑
i=1,2

Bi[0,−JiΩ̇i,−JiΩiδ̇i]T (24)

式中

Bi =


(−1)i+1 sin β 0 (−1)i cos β

− sin δi cos β (−1)i+1 cos δi − sin δi sin β

cos δi cos β (−1)i+1 sin δi cos δi sin β


令 u = {δ̇1, Ω̇1, δ̇2, Ω̇2}T, τ (b)

c = Qu. 航天器姿态四元

数 q = {q0, q1, q2, q3}T, 这里 q0 为姿态四元数的标量

部分. q(0)和 qd 分别为姿态四元数的初始值和目标

值, qd = {q0d, q1d, q2d, q3d}T.定义误差四元数

qe =


q0d q1d q2d q3d

−q1d q0d q3d −q2d

−q2d −q3d q0d q1d

−q3d q2d −q1d q0d


q (25)

取 qre = {q1e, q2e, q3e}T,令 ω0和 ωd分别为航天器的角

速度初始值和目标值, 则航天器姿态机动控制任务

描述为 lim
t→∞

q = qd 和 lim
t→∞

ω = ωd. 采用误差四元数反

馈控制调整航天器姿态,取 K和 D为正定矩阵, T(b)
d

为干扰力矩, τ (b)
r 为 SCMG群输出力矩中未利用的力

矩, ω(b)×表示航天器角速度的叉乘矩阵.含 SCMG的

系统总惯量为

J(b)
all = J(b) +

∑
i=1,2

BiJ(0)
cmgiBi (26)

则

τ (b)
c = ω(b)×J(b)

allω
(b) + Kqre +

D(ω(b)
d − ω

(b)) − T(b)
d − τ

(b)
r (27)
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取 λ = λ0 exp[−µ det(QQT)], 这里 λ0 和 µ 为正实常

数. 取对角元素 Wi(i = 1, 2, 3, 4) 和非对角元素 εi

(i = 1, 2, 3),采用非对角奇异鲁棒操纵律 [32],有

u = WAT(AWAT + V)−1τ (b)
c (28)

其中

W =


W1 λ λ λ

λ W2 λ λ

λ λ W3 λ

λ λ λ W4


, V = λ


0 ε3 ε2

ε3 0 ε1

ε2 ε1 0

 (29)

若令目标状态和初始条件为

qd = {0, 0, 1, 0}T, q(0) = {1, 0, 0, 0}T

ω(b)
d = {0, 0, 0}T, ω(b)

0 = {0, 0, 0}T

 (30)

取控制参数 [33]为

D = 300diag[1, 1, 1], K = kdiag[1, 1, 1]

λ0 = 10−3, µ = 100, ε1 = 0.1 cos 0.1t

ε2 = 0.1 cos(0.1t + 2), ε3 = 0.1 cos(0.1t + 1)

 (31)

令 Jwgi = Jwti = 0.4 kg/m2, Ji = 0.7 kg/m2, Jfgi = Jfsi =

Jfti = 0.1 kg/m2,以及 [33]

J(b) =


15053 3000 −1000

3000 6510 2000

−1000 2000 11122

 kg·m−2 (32)

取 τout = τ ∗c = τt1t + τs1s.

选 4 种控制参数进行控制效果考核, 方案 1:

Wi = 1, k = 300; 方案 2: Wi = 300, k = 10; 方案 3:

Wi = 200, k = 100; 方案 4: Wi = 300, k = 5. 仿真控

制结果如图 8和图 9所示. 可以看出, 4种方案均在

500 s内趋于稳态,其中方案 1和 3在初始有一段时

间的波动后趋于稳态,方案 2和 4相对平稳.

由式 (8)和式 (20)可得 SCMG群的输出与输入

力矩之比 K 和力矩利用率 η, 如图 10∼图 12 所示.

可以看出,在 4种方案中, K 和 η均在等值线 1上下

波动, 表明 SCMG 并不恒有力矩放大效应和高效的

力矩利用率,这与理论结论一致.方案 1在等值线 1

上下波动次数最多,总体控制效果欠佳,与图 8(a)和
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图 8 航天器姿态四元数时间历程

Fig. 8 Time histories of the attitude quaternion about spacecraft
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图 9 航天器的角速度时间历程

Fig. 9 Time histories of the angular velocity about spacecraft
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Fig. 10 Torque ratio of CMG’s input to output vs time

 

 
 

 

0 100 200 300 400 500

K

0 100 200 300 400 500

102

101

100

10-1

10-2

K

102

101

100

10-1

10-2

time/s

(a) 1 Wi = 200,  k = 100

(a) Case І Wi = 200,  k = 100

time/s

K1

K2
K1

K2

(b) 2 Wi = 300,  k = 5

(b) Case ІІ Wi = 300,  k = 5

图 11 输出与输入力矩比时间历程

Fig. 11 Torque ratio of CMG’s input to output vs time
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图 12 力矩利用率时间历程

Fig. 12 Torque utilization vs time

图 9(a) 表现出的控制效果吻合；方案 3 在等值线 1

上下波动次数仅次于方案 1,与图 8(c)和图 9(c)一致.

从图 10(b) 和图 11(b) 可见, 方案 2 的输出输入力矩

比在等值线 1以上的区域占优. 根据图 8和图 9所

示的控制效果,方案 2收敛更快,两者吻合；比较图

12(b)和图 12(d)可见,方案 3的力矩利用率 η在等值

线 1以上的区域占优,与图 8和图 9所示的平稳控制

效果一致.综上所述,控制效果与输出输入力矩比 K

和力矩利用率 η这两个参数密切相关.

4.2 优化控制

使用两个 SCMG 对控制方案 1 进行优化, 其参

数与 4.1节相同.这里考虑 SCMG的运动参数约束[34]

为 |Ωi| 6 3000 rad/s, |Ω̇i| 6 10 rad/s2, |δ̇i| 6 10 rad/s,

|δ̈i| 6 10 rad/s2, (i = 1, 2), τout = τ ∗c = τc, 仿真时长

tf = 80 s,优化目标为

f =
∫ tf

0
(eTNe + xTMx + uTRu)dt (33)

其中

e = {q0 − q0d, q1 − q1d, q2 − q2d, q3 − q3d}T

x = {ωx, ωy, ωz, δ̇1, δ̇2, Ω1, Ω2}T

u = {δ̈1, δ̈2, Ω̇1, Ω̇2}T

N = 3000E4, M = 300E7, R = E4


(34)

式中, Ei表示 i × i阶单位矩阵.方案 1控制效果如图

13(a)和图 14(a)所示,框架角速度和转子角加速度分

别如图 15(a)和图 16(a)所示.由式 (8)和式 (20)计算

输出与输入力矩比和力矩利用率,结果如图 17(a)和

图 18(a)所示.

由式 (3)和式 (4)可知, SCMG为三维力矩输出,

单个 SCMG即可实现航天器三维姿态控制.因此,优

化控制方案 2只保留优化方案 1中第一个 SCMG,仿

真时长 tf = 200 s,其他仿真参数不变.方案 2仿真控

制效果如图 13(b) 和图 14(b) 所示, 框架角速度和转

子角加速度如图 15(b)和图 16(b)所示.从式 (8)和式

(20)可得输出与输入力矩比和力矩利用率,结果如图

17(b)和图 18(b)所示.
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图 13 航天器姿态四元数时间历程

Fig. 13 Time histories of the attitude quaternion about the spacecraft
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Fig. 14 Time histories of the angular velocity about the spacecraft
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图 15 框架角速度时间历程

Fig. 15 Time histories of the gimbal rates

从图 13 和图 14 可见, 考虑到 SCMG 的运动参

数受限,两个优化控制方案均可完成控制任务,控制

过程比较平稳,收敛效果良好.对于收敛到目标的耗

时,方案 1 (两个 SCMG)约 50 s,方案 2 (一个 SCMG)

约 150 s, 后者用时略长, 前者航天器机动角速度明

显高于后者, 因此收敛速度更快. 从图 15 可见, 方

案 1的框架角速度幅值更大.图 15(a)显示方案 1在

35 s 以后 δ̇i(i = 1, 2) 已接近零, 即此时输出的陀螺

力矩值非常有限. 由图 16 可知, 方案 1 长时间利用

转子变速输出力矩,而方案 2在 50 s时已接近目标姿
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图 16 转子角加速度时间历程

Fig. 16 Time histories of the angular acceleration about the flywheel
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图 17 输出与输入力矩比时间历程

Fig. 17 Torque ratio of CMG’s input to output vs time
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图 18 力矩利用率时间历程

Fig. 18 Torque utilization vs time

态,之后就不再利用转子变速输出力矩,但维持比较

高的转子速度.由图 15(b)可知, 方案 2在 50 s以后

框架角速度在稳态期望值零上下波动, 通过输出陀

螺力矩来调节航天器姿态. 上述两种优化控制方案

的任务相同,但图 13∼图 16中两种控制方案表现出

明显差异,根本原因在于方案 1有 4个输入,从控制

的角度可理解其有一个冗余,可行域更广；方案 2仅

有 2个输入,属于欠驱动,可行域更窄.由图 17和图

18可知,在整个控制过程中,两种优化控制方案的输

出输入力矩比和力矩利用率始终位于等值线 1以上,
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表明在优化控制过程中 SCMG始终有良好的输出特

性, 即 SCMG 始终具有力矩放大效应和高效的力矩

利用率.

5 结论

通过建立 SCMG 的两维输入三维输出模型, 将

其输出力矩分解成可调控部分与不可调控部分, 进

而定义 SCMG 的输入与输出力矩比和力矩利用率.

研究发现, SCMG不恒有力矩放大效应,也不恒有高

效的力矩利用率.此外, SCMG输出特性确实与系统

状态有关. 根据 SCMG 的三维输出特性, 借助一个

SCMG 的优化控制可实现航天器三轴姿态机动. 在

提出的优化控制方案中, 可以始终确保 SCMG 具有

力矩放大效应和高效的力矩利用率.因此,通过合理

设计控制方案, 可以使 SCMG 具有良好的动态输出

特性且控制效果最优.
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