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带挠性伸杆机构小卫星的复合振动控制

任善永　楚中毅
（北京航空航天大学 惯性技术重点实验室 新型惯性仪表与导航系统技术国防重点学科实验室，北京　１００１９１）

摘要　为了满足空间探测任务的要求，需采用轻质的伸杆机构支撑各类探测载荷远离卫星本体以避免平台

剩磁对空间测量信息的干扰，而挠性伸杆的弹性振动会耦合影响到卫星本体，从而降低卫星本体的姿态控

制精度．考虑到挠性附件振动的复杂性及其对航天器本体的耦合影响，采用最优指令整形抑制挠性伸杆的

低阶模态振动，并在本体控制中设计自适应扰动抑制滤波器进一步抵消挠性伸杆的残余振动对本体的干扰

作用．仿真结果表明，此复合振动控制方法可显著的提高此小卫星的姿态控制精度．

关键词　挠性伸杆，　最优指令整形，　自适应扰动抑制滤波器，　复合振动控制

引 言

近年来小卫星以成本低、质量轻、体积小、易发

射、研制周期短等优点，使其在侦查、导航、测绘等

领域得到了广泛的应用．然而，日－地空间环境（特
别是地球空间磁场模式）会影响到各种空间任务的

工作特性，甚至会降低航天器的可靠性，所以对日

－地空间环境的探测工作是非常必要的．与此同
时，为了满足探测任务的性能要求，避免卫星台本

身的剩磁对空间信息的干扰，须采用伸杆机构支撑

各类探测载荷或传感器使其远离卫星本体，从而保

证探测数据的准确性和空间信息的精确度．受运载
空间、运载能力和能源消耗的限制，往往将伸杆做

成轻质、可伸缩或可折叠的结构，所以伸杆具有一

定的挠性特性．挠性伸杆的弹性振动不可避免地会
耦合影响到小卫星本体，导致卫星本体的振动，从

而影响小卫星的姿态控制精度和稳定度．因此如何
有效地抑制挠性伸杆的振动及其对卫星本体的耦

合影响是提高此类小卫星姿态控制精度的关键问

题之一．
国内外对挠性航天器的振动控制问题进行了

大量的研究，主要有鲁棒控制［１］、变结构控制［２］、

指令整形［３，４］等控制方法．鲁棒控制方法将稳定性
和可靠性作为首要目标，要求过程的动态特性已

知，且不确定因素的变化范围可以预估，不需要精

确的模型，但鲁棒控制器的阶数往往偏高，限制了

其在航天领域的应用．变结构控制器采用任意快速
开关强迫系统变量沿优化的相空间轨迹滑动，其鲁

棒性较好，但会带来输出抖动的问题．指令整形是
一种简单的前馈控制方法，非常适合用来抑制挠性

结构的残余振动．他将脉冲序列与一定的期望输入
相卷积，所形成的指令作为输入来控制系统运动，

其中脉冲序列与系统的振动频率以及阻尼有关，在

工程中已经得到广泛的应用［５］．但它的一个缺点就
是会引入时滞，特别是当需要抑制多阶模态振动

时，仅采用此方法会引入相当长的时滞．考虑到弹
性振动通常具有周期性的特点，可考虑在反馈控制

系统中引入滤波器来抵消振动干扰的影响，且此方

法易于工程实现．本论文针对上述问题对带挠性伸
杆小卫星的振动控制方法进行了研究．

１　动力学模型

现只考虑卫星本体的单轴机动以及挠性伸杆

在其坐标系平面内绕关节的转动和杆的弯曲变形，

忽略其平面外的耦合影响，则此挠性小卫星可简化

为图１所示模型
如图所示，卫星由刚性本体、挠性伸杆一和杆

二构成．ＯＸＹ为轨道坐标系，ｏ０ｘ０ｙ０为航天器本体
坐标系，ｏｉｘｉｙｉ（ｉ＝１，２）为附件坐标系．θ０为本体相
对于惯性轴的转角，θ１，θ２分别为杆与本体坐标系
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中ｏ０ｘ０轴的夹角，ｕ１，ｕ２为杆的弹性形变．

图１　带挠性伸杆的航天器模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｌｅｘｉｂｌｅｂｏｏｍｓ

若只考虑挠性杆的横向振动，忽略轴向以及剪

切变形，则挠性伸杆可视为 Ｅｕｌｅｒ－Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ梁．弹
性形变ｕ１，ｕ２可由假设模态法表示为

ｕｉ（ｘｉ，ｔ）＝Φ
Ｔ
ｉ（ｘｉ）ξｉ（ｔ）　ｉ＝１，２ （１）

式中Φｉ（ｘｉ）为模态振型函数，ξｉ（ｔ）为振型的广义
坐标．

现定义广义坐标向量 ｑ＝［ｘ　ｙ　θ０　θ１　θ２
　ξＴ１　ξ

Ｔ
２］，则整个系统的动能和势能可以表示为

Ｔ＝∑
２

ｉ＝０
Ｔｉ＝

１
２∑

２

ｉ＝０
∫ｉρｉＶＴｉＶｉｄＤｉ＝１２ｑＴＭ（ｑ）ｑ

（２）

Ｕ＝∑
２

ｉ＝０

１
２ξ

２
ｉＫｉ＝

１
２ｑ

ＴＫｑ （３）

定义拉格朗日函数为

Ｌ（ｑ，ｑ）＝Ｔ－Ｕ （４）
对拉格朗日函数求微分得

ｄ
ｄｔ（
Ｌ
ｑ
）－Ｌ
ｑ
＝Ｑ （５）

将式（２）、（３）、（４）代入式（５）中，得到矩阵形
式的动力学方程

Ｍ（ｑ）̈ｑ＋Ｃ（ｑ，ｑ）ｑ＋Ｋｑ＝Ｑ （６）
式中，Ｍ（ｑ）、Ｃ（ｑ，ｑ）、Ｋ和 Ｑ分别是系统的广义
质量矩阵、阻尼矩阵、刚度矩阵和广义力［６］．

２　控制器设计

系统的控制框图如图２所示，挠性伸杆的控制
中采用最优指令整形器抑制其结构振动，同时在卫

星本体控制中采用自适应扰动抑制滤波器来进一

步减小挠性伸杆的残余振动对本体姿态控制的耦

合影响．

图２　系统的控制框图

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

２．１　基于最优指令整形器的挠性伸杆振动控制
模型中的挠性伸杆是振动的源头，要想从整体

上提高卫星的姿态控制精度就必须对其进行振动

抑制，本文采用指令整形技术对其结构振动进行抑

制．

图３　指令整形技术的原理

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｏｒｙｏｆｉｎｐｕｔｓｈａｐｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

如图３所示，将两个不同幅值的脉冲信号适时
地作用到一系统，则脉冲Ａ１δ（ｔ－ｔ１）引起的系统响
应与脉冲 Ａ２δ（ｔ－ｔ２）引起的系统响应叠加后就可
以使时刻后的系统响应为零．

常规指令整形器的延迟时间是系统半振动周

期的整数倍，受振动频率制约，为了提高系统的相

应速度，降低引入系统的时滞，通常选用时间最优

指令整形器，设二阶系统的状态方程为

Ｘ
·

（ｔ）＝ＡＸ（ｔ）＋Ｂｕ（ｔ）
ｙ（ｔ）＝ＣＸ（ｔ{ ）

（７）

其 中，Ｘ （ｔ）为 状 态 矢 量，矩 阵 Ａ ＝
０ １

－ω２ｎ －２ξω[ ]
ｎ

，Ｂ＝[ ]０１，Ｃ＝［１　０］，ωｎ、ξ分别
为闭环系统的无阻尼固有频率和阻尼系数．

假设系统是线性的，且初始状态为零，以上状

态方程的解可用状态转移矩阵Ψ（ｔ，τ）表示

Ｘ（ｔ）＝Ψ（ｔ，ｔ０）Ｘ（ｔ０）＋∫
ｔ

０
Ψ（ｔ，τ）Ｂｕ（τ）ｄτ

（８）
为了设计时间最优的指令整形器，选取二次型

目标函数［７］

８７
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Ｊ（ｔ）＝１２Ｘ
Ｔ（ｔ）ＷＸ（ｔ） （９）

式中，Ｗ为二阶单位正定加权阵．
设指令整形器的传递函数为

Ｆ（ｓ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ａｉｅ

－ｓ（ｉ－１）Ｔ （１０）

则其单位脉冲响应为

ｆ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ａ·δ（ｔ－（ｉ－１）Ｔ） （１１）

取ｎ＝３，Ａ１＝１，Ｘ（０）＝０，则目标函数可简化为

Ｊ（ｔ）＝１２（Ψ（ｔ，０）Ｂ＋∑
ｎ

ｉ＝２
Ψ（ｔ，τ）ＢＡｉ）

Ｔ×

　Ｗ（Ψ（ｔ，０）Ｂ＋∑
ｎ

ｉ＝２
Ψ（ｔ，τ）ＢＡｉ） （１２）

令Φ（ｔ）＝［Ψ（ｔ，Ｔ）Ｂ　Ψ（ｔ，２Ｔ）Ｂ］，ｆ＝［Ａ２　

Ａ３］
Ｔ，则式（１２）可简化为

Ｊ（ｔ）＝１２（Ψ（ｔ，０）Ｂ＋

　Ψ（ｔ）ｆ）ＴＷ（Ψ（ｔ，０）Ｂ＋Ψ（ｔ）ｆ） （１３）
根据优化理论，目标函数最小的充要条件为

Ｊ（ｔ）／ｆ＝０ （１４）

２Ｊ（ｔ）／ｆ２＝０ （１５）
求解方程（１４）、（１５），得
ｆ＝－（ΦＴ（ｔ）ＷΦ（ｔ））－１ΦＴ（ｔ）ＷΨ（ｔ，０）Ｂ

（１６）
将状态转移矩阵代入式（１６），并进行归一化

处理，可得

Ｆ（ｓ）＝Ａ１＋Ａ２ｅ
－ｓＴ＋Ａ３ｅ

－２ｓＴ （１７）
其中，脉冲的幅值为

Ａ１＝
１
Ａ

Ａ２＝－
２ｃｏｓ（ｗｄＴ）ｅ

－ξｗｎＴ

Ａ

Ａ３＝
ｅ－２ξｗｎＴ













Ａ

（１８）

式中Ａ＝１－２ｃｏｓ（ｗｄＴ）ｅ
－ξｗｎＴ＋ｅ－２ξｗｎＴ，带阻尼固有

频率ｗｄ＝ １－ξ槡
２ｗｎ．延迟时间从理论上讲是可以

任意设定的，但实际中要根据振动抑制的效果和响

应速度而合理的选取，最优指令整形引入系统的时

滞为２Ｔ．
为避免对系统引入较长的时滞，本文采用的最

优指令整形只对挠性伸杆的一阶模态振动进行抑

制，并配合使用简单的ＰＤ反馈控制以降低控制算

法的复杂性．

２．２　基于自适应扰动抑制滤波器的本体振动控制
由于系统的非线性特征，挠性伸杆的振动不可

能得到完全的抑制，而它的残余振动仍然会耦合作

用到本体，所以在本体控制中设计自适应扰动抑制

滤波器来进一步减小残余振动等效干扰力矩对本

体的影响．

图４　基于内模原理的闭环扰动抑制系统

Ｆｉｇ．４　Ｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

ｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｒｎａｌｍｏｄｅｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

扰动抑制滤波器是基于内模控制原理的，内模

控制原理是指将干扰的极点置于控制系统的内回

路中，从而消除不稳定的干扰极点对系统输出的影

响［８，９］，其原理如图４所示，干扰 Ｇ（ｓ）的极点对应

于干扰的频率，此闭环控制系统的传递函数为

　Ｙ（ｓ）＝
Ｄｃ（ｓ）Ｄｇ（ｓ）Ｎ（ｓ）

Ｄ（ｓ）Ｄｃ（ｓ）Ｄｇ（ｓ）＋Ｎｃ（ｓ）Ｎ（ｓ( )）Ｎｇ（ｓ）Ｄｇ（ｓ）
（１９）

由式（１９）可以看出干扰的极点被消除，从而达到
抑制干扰的效果．

根据上述原理可将扰动抑制滤波器设计为

ＧＤＲＦ（ｓ）＝
ｓ２／ｗ２ｚ＋２ξｚｓ／ｗｚ＋１

ｓ２／ｗ２Ｐ＋１
（２０）

其中，ｗＰ就是系统的一阶模态振动频率，可通过计

算和仿真得到．ｗｚ＝ｋｗｐ，ｋ＜１，且当阻尼系数 ξｚ确
定后，调节ｋ的值使系统的响应时间和稳态精度达
到最优．

扰动抑制滤波器原理简单、计算量小、易于实

现，但其对变频干扰的鲁棒性较差，所以这里引入

频率估计算法实时地调整滤波器的参数以提高其

鲁棒性．卫星的姿态角速度信号中含有本体受到的
振动干扰信息，稳态时姿态角速度信号可以用一正

弦函数表示

ｙ（ｔ）＝Ａｓｉｎ（ｗｐｔ＋φ） （２１）

其中ｗｐ就是振动干扰的频率，现对式（２１）做如下

变形处理［１０］

９７
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ｘ̈＋ｗ２ｐｘ＝２ζｗ
２
ｐｅ（ｔ）　ｗｐ＝－γｘｗ

２
ｐｅ（ｔ）

ｅ（ｔ）＝ｙ（ｔ）－ｘｗｐ
（２２）

式中，ｘ＝－Ａｃｏｓ（ｗｐｔ＋φ），参数ζ和γ用于调节频
率估计的精度和收敛速度．振动频率 ｗｐ就可以作
为一个状态量被估计出来，而后自适应地调节滤波

器的参数以提高扰动抑制滤波器的鲁棒性．

３　仿真结果与分析

本体姿态控制的执行机构为基于金字塔构型

的单框架控制力矩陀螺簇，忽略空间干扰力矩．小
卫星的模型参数为

ｍ０＝５０ｋｇ，Ｉｘ＝５０ｋｇ·ｍ
２，Ｉｙ＝５５ｋｇ·ｍ

２，

Ｌ０＝１ｍ，Ｌ１＝Ｌ２＝５ｍ，ＥＩ＝３５．９４ｋｇ·ｍ
２．

本体和挠性伸杆的ＰＤ控制参数分别为：
Ｋｐ０＝２６，Ｋｐ１＝１４，Ｋｐ２＝１０，
ＫＤ０＝１０，ＫＤ１＝０．１，ＫＤ２＝０．１．
自适应扰动抑制滤波器的参数设置为：

ｋ＝０．９８，ξｚ＝０．０２５，ζ＝０．８０７，γ＝５０００００．
本体与伸杆的运动指令为：本体在１００ｓ内单

轴机动２０°，杆一、杆二在５０ｓ内分别转动２０°．

图５　本体姿态角

Ｆｉｇ．５　Ｍａｉｎｂｏｄｙａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

图６　关节转角１

Ｆｉｇ．６　Ｊｏｉｎｔａｎｇｌｅｏｆｂｏｏｍｏｎｅ

如图５～７所示，当只使用经典的 ＰＤ控制器

时，本体姿态角和两关节转角的控制精度并不高，

分别只有±０．０７°、±０．１°和 ±０．０４５°．而在挠性伸

杆的控制器中加入最优指令整形器（ＯＩＳ）后挠性

伸杆的振动得到了大幅的抑制，两关节转角的控制

精度分别提高到了±０．００４°和 ±０．００２°，从而卫星
本体的姿态控制精度也提高到了±０．００２５°．

图７　关节转角２

Ｆｉｇ．７　Ｊｏｉｎｔａｎｇｌｅｏｆｂｏｏｍｔｗｏ

图８　基于本文复合振动控制方法的本体姿态角

Ｆｉｇ．８　Ｍａｉｎｂｏｄｙａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ

由图８可以看出，ＡＤＲＦ进一步减小挠性伸杆
的残余振动对航天器本体姿态控制的耦合影响，从

而使卫星本体的姿态控制精度得到了进一步的提

高，达到了±０．０００６°．

４　结论

在最优指令整形器有效抑制挠性伸杆的低阶

结构振动的基础上，卫星本体控制中的自适应扰动

抑制滤波器进一步减小了挠性伸杆的残余振动对

本体姿态控制精度的耦合影响．仿真结果表明，这
种前馈补偿与反馈控制联合的控制策略，算法简

单、计算量小、时滞小，为解决此类挠性卫星高精度

姿态控制中的振动抑制问题提供了一种参考．
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