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要$主要研究了航天器姿控系统中冗余飞轮构型的力矩分配问题&在阐明该问题的基础上%首先给出了

能量最优的力矩分配策略%并考虑飞轮力矩约束对其进行了限幅处理#接着基于静态最优化理论和飞轮系统

性质%对四飞轮和多飞轮情况分别设计了相应的力矩最优分配策略%由于可有效地输出飞轮系的最大力矩%其

有重要的工程应用价值#最后研究并对比了几种典型构型下两种分配策略所能输出的力矩包络%表明了所设

计方法的有效性&
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随着航天事业的发展%航天器快速姿态机动

问题成为目前主要的研究内容&而作为航天器快

速精确完成机动任务的重要保证%其姿态控制系

统的设计吸引了众多研究者的目光&

出于长期可靠应用的考虑%可使用仅消耗电

能的反作用飞轮作为姿态控制系统的执行机构&

为实现三轴稳定控制且带有一定冗余%一般配置

8

个或以上的飞轮组成飞轮系输出控制力矩%在

姿态调节任务时可以仅使用其中
!

个以减小机械

磨损#而在姿态捕获或姿态机动期间%则希望飞轮

系能发挥最大作用以期最短时间内实现姿态控制

目的&而此时控制力矩维数小于飞轮个数%如何

将期望的控制力矩分配到每个飞轮%在允许的力

矩范围内有效输出所有飞轮力矩%则需要通过设

计相应的力矩分配策略来解决%这也就是本文要

研究的主要内容&

在现有力矩分配策略中%最简单常用的是能

量最优方法%即通过求解飞轮系构型矩阵的伪逆

矩阵%实现控制力矩到飞轮指令力矩的一对一映

射'

"

(

&由于飞轮系的力矩矢量与角动量矢量计算

方式相同%所以徐帆等'

(

(于
"I<7

年发表的对飞轮

角动量包络的研究结果有较大参考价值%他首次

提出了两类角动量包络的概念%并利用几何方法

分析对比了几种飞轮构型的实际最大角动量包络

和伪逆解可以达到的角动量包络情况%不过并没

有给出实现最大角动量包络的分配策略&

Z&[?D

等'

!

(则研究了考虑力矩受限情况的飞轮系在姿态

机动中的应用%使用的力矩分配策略为能量最优

解&

.&[?PH?DTP\?>

和
[&9&2CD

S

H

等'

85J

(也都研

究了使用飞轮系的航天器姿态机动控制问题&兼

顾系统带宽和执行机构幅值限制%
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基于约束二次规划方法给出了执行器的实时动态

分配策略&出于控制力矩的连续性和瞬时能耗等

因素考虑%

L&+B$?

和
9&2GB>FR

等'

65<

(也都设计

了相应的力矩分配策略&

L&+B$?

等'

I

(又分析并

设计了四斜装飞轮系的力矩分配策略以增大飞轮

系的力矩输出能力&而
W&N&M>Q\%D

S

等'

")

(则对

各种构型的最大力矩和最大角动量包络进行了详

细的分析%并给出了可发挥飞轮系最大能力的力

矩最优分配策略&其主要实现方法为$将力矩包

络面分成和飞轮个数有关的多个区域%通过适当

的逻辑判定期望力矩在哪个区域内%然后通过预

先计算的转换矩阵将控制力矩分配到各个飞轮

上&不过该判断方法并不直观%且需要大量的存

储空间%一旦个别飞轮出现故障需重新计算并注

入转换矩阵%实际操作较为复杂&

在上述研究的基础上%本文首先针对四飞轮

情况%基于线性方程解的性质提出了一种简单

有效的力矩最优分配策略&在多于
8

个飞轮

时%将文献'

")

(中的结果进行改进%无需存储转

换矩阵%仅根据当前飞轮构型即可快速完成力

矩分配&
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!

多飞轮系统及力矩分配

设航天器装有
!

!
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"个反作用飞轮%各飞轮

的角动量方向矢量分别为
!

T"

%
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T!

&当对应

飞轮系角动量幅值向量为#
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]
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, 时%其角动量在本体系的投影为'
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式中$

"

T

为飞轮系构型矩阵%取决于飞轮在航天

器中的安装方式%其表达式为

"

T

#
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一般将飞轮系的角动量变化率视为其指令力矩%

即
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式中$

#
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%
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(

, 为飞轮系分配

到的力矩幅值向量&

所谓力矩分配策略%即在给定期望力矩情况

下%根据当前飞轮系构型及力矩约束%合理地给

定各飞轮指令力矩%从而输出与期望力矩相等

或在该方向上最大的控制力矩%也就是式!

!

"的

逆问题&

当使用
!

个飞轮时%若其不共面%则构型矩阵

"

T

可逆%飞轮指令力矩可由式!

8

"唯一确定$

#

#

T

#
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&
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T

#

G
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8
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而在实际应用中飞轮个数一般多于
!

个来确

保系统有一定的冗余%此时给定期望力矩后式!

!

"

有无穷多个解%需要根据一定的指标或约束来实

现期望力矩与飞轮系力矩的一对一映射&

(

!

能量最优分配策略

能量最优分配策略为在式!

!

"的所有可行解

中寻找能耗最小的解的分配方法&

利用飞轮力矩向量构造如下能量指标函数$
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此时力矩分配策略即为求解式!

!

"约束下的指标

函数
'

(

的极小值&

构造如式!

7

"所示的拉格朗日函数$
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式中$
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为拉格朗日乘子&将
(

对#
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求偏

导%得
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求解式!

6

"即可得到式!

!

"的能量最优解为'
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式中$

"

,

T

!

"

T

"

,

T

"

^"又称构型矩阵
"

T

的伪逆%为与

飞轮构型相关的常值矩阵&式!

<

"通过
"

T

的伪

逆给出了期望力矩和飞轮指令力矩的线性映射关

系&而当#

#

T

超出飞轮力矩限制时%需对该指令进

行适当转换以保持力矩方向不变&假设飞轮系中

各飞轮可输出的最大力矩均为
%

T=

%则有实际可

行的指令力矩为

#

#

TG$=
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式中$

%

#

#

T

%

_

为#

#

T

各元素绝对值的最大值&

!

!

力矩最优分配策略

力矩最优分配策略为在式!

!

"的所有可行解

中寻找所需各飞轮力矩最小的分配方法&一般情

况下%该策略分配得到的解并非能量最优%但其可

有效发挥飞轮系能力%因此在力矩需求较大的姿

态机动中有着重要意义&

构造基于无穷范数的指标函数为

'
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# %
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T

%
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此时力矩分配策略目标即为求解式!
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"约束下的
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指标函数
'
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的极小值&
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!

飞轮系
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情况
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式中$
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可取为系统伪逆解#
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为待定标量系数%

选取时应满足指标
'

_

取极小值&特别地%四斜装

构型和三正交加一斜装构型对应的核向量分别为
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此时分配策略即为参数
!

的静态最优化问

题%可以描述如下&

对于如式!
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"所示的
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取极小值&

对于四斜装构型%式!

"8

"中各函数对应最小

值为
)

且开口向上的抛物线簇%且由式!
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"中核

向量#

#
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形式可知各曲线形状相同%对称轴分别为
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"分别为最

左侧和最右侧的抛物线%由图
"

容易得出该静态

最优问题的解
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即为这两条抛物线的交点$
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此处飞轮
-

和飞轮
.

分配到的力矩最大%对

应
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取极小值&

对于三正交加一斜装构型%参考式!
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令
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C8

+

%

X8

为
+8

!

!

"的顶点%结合图
(

将

!

的最优取值分为
!

种情况%分别对应抛物线

+-

!

!

",

+.

!

!

"以及
+8

!

!

"两两之间的交点&需要注

意的是
+8

!

!

"与其他抛物线会存在两个交点%应

取对应函数
+,

值较小的交点%在
!

)

T

两侧分别为

较大和较小的
!

%具体为

!

T

#

=>Y

%
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&

%
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%
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%

&
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!
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"
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!

飞轮系
$

"

A

情况

!&"

节的方法对于
!]8

的情况能够简单快

捷地实现最优力矩分配%而对于
!

"

8

的情况%需

要研究更具一般性的方法&由文献'

")

(可知%此

时飞轮系对应的最大力矩包络为
!

!

!^"

"面体%

每一面都是边长为
(%

T=

的菱形%对应两条边分别

平行于两个飞轮!设为飞轮
,

和
1

"的力矩方向&

在此面上%除飞轮
,

和
1

外其他飞轮力矩均达到
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极值!正最大或负最大"#对应棱上的点意味着除

与之平行的飞轮外其他飞轮力矩均达到极值#多

面体各顶点均代表所有飞轮力矩都达到极值&

在研究力矩分配策略前%需要研究飞轮系力矩

包络面性质&令飞轮
,

和
1

对应菱形为
2

,

1

%其法

向量为'

")

(

$

,

1

#

!

,

3

!

1

0

!

,

3

!

1

0

!

()

"

式中$

!

,

和
!

1

为对应飞轮的角动量单位矢量&此

外
$

1

,

]^$

,

1

为与之对称的另一菱形
2

1

,

的法向

量&在
2

,

1

面内%其他飞轮均输出在该法向量方

向的最大力矩%有合力矩为

#

a

,

1

#

/

4

0

,

%

1

#

4

#

%

T=

/

4

0

,

%

1

!

4

P

@

H

!

!

4

*

$

,

1

"!

("

"

即包络体原点至菱形面对角线交点的连接矢量&

通过合理分配飞轮
,

和
1

的力矩%系统合力矩可

到达
2

,

1

面内任意位置&

令
%

G

和
%

分别为期望力矩
#

G

的幅值和方向

矢量&若
%

指向位于
2

,

1

面内%设其可输出最大力

矩幅值为
%

=>Y

%则有

%

=>Y

%

#

#

a

,

1

$

%

T,

!

,

$

%

T

1

!

1

!

((

"

求解式!
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"得

%
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%
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%

T

1
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!!

结合式!

("

"和式!

(!

"可得飞轮系分配的力矩

向量为#

#

T

%对应为飞轮系在期望控制力矩方向所

能达到的最大力矩%若该值大于控制力矩%还需要

对其进行线性变换处理%即有飞轮指令力矩为

#
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(8

"

!!

判定
%

位于哪个
2

,

1

面内时%需引入参数

"

,

1

#

%

*

$

,

1

#

a

,

1

*

$

,

1

!

(J

"

式中$

"

,

1

的分子为力矩方向矢量
%

在菱形面
2

,

1

法

向量
$

,

1

的投影%分母为菱形对角线交点方向
#

a

,

1

在

$

,

1

的投影%即该面与原点的距离%如图
!

所示&

图
!

为沿着
2

,

1

面和
2

5!

面交线方向的视图%

图中$

6

为原点#

67

和
68

分别为原点到两个面

的垂线#

69

为原点到两面的交线方向&若力矩

方向矢量
%

沿着
69

方向%则容易看出
"

,

1

]

"

5!

%

当
%

指向
2

,

1

面时%由于在
$

,

1

方向投影增加而在

$

5!

方向投影减小%有
"

,

1

*

"

5!

&

图
!

!

菱形面与矢量
%

的关系
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不同于文献'

")

(中大量存储转换矩阵实现力

矩最优分配的方法%本文策略实现简单%计算及存

储量较小%有较强的工程应用价值&此外%出于实

际应用中能量消耗和计算量的考虑%在力矩需求

较小时!如稳态保持阶段"应使用相对简单且节能

的能量最优分配策略%仅当期望力矩较大时!如姿

态机动阶段"才引入力矩最优分配策略&

=>=

!

冗余飞轮构型下力矩分配实现

综合第
(

节和第
!

节内容%在给定
#

G

及
"

T

后%结合两种分配律的实际情况%得到可用于工程

实际的力矩分配策略计算流程如图
8

所示&

图
8

!

力矩分配策略流程图
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W%$TGB>QC$AC$Q

U

FD>%%$G>C?$H%$
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?G

上述分配策略虽计算量较能量最优情况有所

增加%但由于能有效输出飞轮系的最大力矩%因此

对实现姿态快速机动有着重要意义&

8

!

典型飞轮构型力矩分配及分析

参考文献'

"

(,文献'

(

(和文献'

")

(%本节绘制

了几种典型飞轮构型能量及力矩最优分配策略的
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力矩包络面%并给出两者之差%有助于直观地了解

航天器绕不同欧拉轴姿态机动时力矩最优分配策

略的优越性&设
%

T=

为单位值%即各力矩包络面

的棱长度为
"

&

A>?

!

四斜装飞轮系

设各飞轮力矩方向与
:

轴夹角为
#

%在
;)

<

面内的投影与
;

轴夹角依次为
$

"

,

$

(

,

$

!

和
$

8

时%

有其构型矩阵为

"
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#
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取
#

]J8&68b
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$

"

#$

8

依次为
8Jb

,

"!Jb

,

((Jb

,

!"Jb

&给定各方向力矩需求均大于其力矩包络值

时%利用本文的能量最优和力矩最优分配策略%可

得四斜装飞轮系对应的力矩包络如图
J

所示&其

中使用
!&"

节和
!&(

节两种力矩最优分配策略对

应的结果一致%对三正交一斜装飞轮系也是如此&

图
J

!

四斜装飞轮系不同力矩分配策略对比
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"

图
J

!

>

"为能量最优策略所能得到的最大力

矩包络面%为两个底面相接的正四棱锥%各顶点距

离原点的距离均为
(&!)I6

&图
J

!

R

"为力矩最优

策略对应的最大力矩包络面%为十二面体%其在各

轴的顶点同图
J

!

>

"一致%但在原有八面体的每个

面增加了一个四面体&图
J

!

G

"为剖面视图%给出

了各个方向上使用力矩最优分配策略相对能量最

优分配策略增加的力矩所占后者的比重%最大可

达
8<&I8c

&

对于四斜装飞轮系而言%无论何种包络面%其

形状均与参数
#

和
$

,

!

,]"

%

(

%

!

%

8

"密切相关%前

者决定了包络面在
:

轴的拉伸程度%后者则对应

着其在
;)

<

面内的相对位置%可根据任务的干扰

力矩特性或姿态控制需求等适当选取&

A>B

!

三正交加一斜装飞轮系

三正交加一斜装飞轮系构型矩阵为

"
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" ) ) "

+槡!

) " ) "

+槡!

) ) " "

+槡

1

2

3

4

!

!!

能量最优和力矩最优可得的最大力矩包络面

如图
7

所示%两者对应的同样为八面体和十二面

体%不过相对复杂%各顶点坐标不再一一给出&图

7

!

G

"同样表示了两者的力矩差占前者比重%最大

可达
88&I<c

&

图
7

!

三正交加一斜装飞轮系不同力矩分配策略对比
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可以看出无论何种策略该构型得到的力矩包

络对于坐标轴并不对称%由于不能均衡有效地发

挥飞轮系的能力%且该构型较为固定%不能根据任

务需求调整%在实际应用中受到一定约束&

A>=

!

六斜装飞轮系

同四斜装飞轮系%六斜装飞轮系有如下构型

矩阵$
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取
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7

依次为
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,

7)b

,

"()b

,

"<)b

,

(8)b

,

!))b

%可得对应力矩包络面如图
6

所示&图

中能量最优对应的为两个底面相接的正六棱锥%

各顶点与原点的距离均为
!

&而力矩最优对应的

为三十面体%其
:

轴上的两个顶点距原点的距离

同样为
!

%但在
;)

<

面内的
7

个顶点距原点的距

离均为 槡( !

&两者的差别见图
6

!

G

"%其中增加的

力矩占能量最优的比重最大为
!!&!!c

&

图
6

!

六斜装飞轮系不同力矩分配策略对比
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A>A

!

一个飞轮损坏的六斜装飞轮系

考虑六斜装飞轮中
(

号飞轮损坏%此时得到

的力矩包络!见图
<

"均相对飞轮
(

和飞轮
8

所在

平面对称%能量最优对应十面体%力矩最优对应二

十面体&由图
<

!

G

"可知%此时增加的力矩占能量

最优的比重最大可达
J8&7(c

%因此能有效提高

飞轮失效情况下航天器的姿控系统可靠性&

图
<

!

一个飞轮损坏的六斜装飞轮系不同力矩分配策

略对比
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!

结
!

论

为了使飞轮系最大限度地输出控制力矩以高

效快速地完成航天器姿态机动控制任务%分别针

对四飞轮和多飞轮情况设计了简单有效的力矩最

优分配策略&通过研究几种典型飞轮系的力矩包

络%并通过与传统的能量最优解的对比验证了设

计分配方法的优越性&特别地%在多飞轮安装但

个别飞轮失效情况下%本文的力矩最优分配策略

在某些方向可比能量最优解多输出
J8&7(c

的控

制力矩%有效提高系统的可靠性&

不过%本研究基于确知的飞轮工作特性%当飞

轮故障时需首先通过合理的故障诊断与分离技术

获知其工作构型%这也将是后续的研究内容&

参
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