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摘要 航天器在轨组装制造和在轨服务维护任务中, 捕获航天器通过空间机械臂捕获目标航天器后, 整个系统构

成一个大型空间柔性组合航天器. 本文首先建立了综合考虑机械臂关节、臂杆和航天器太阳翼等柔性部件振动

影响的组合航天器动力学模型, 采用非线性扭簧模型描述柔性关节, 采用假设模态法和有限元法描述柔性臂杆和

太阳翼, 通过动量守恒和拉格朗日方法推导了柔性组合航天器的动力学方程. 然后设计了柔性组合航天器轨迹跟

踪与振动抑制复合控制系统, 采用奇异摄动方法对组合航天器动力学模型进行了降阶分解, 在快慢两种不同时间

尺度内分别独立设计了控制器. 最后通过数值仿真验证了建模和控制方法的有效性. 仿真结果表明, 本文所建动

力学模型精确有效, 能够准确反映柔性组合航天器的运动学和动力学特性; 复合控制方法能够保证组合航天器在

实现机械臂精确轨迹跟踪控制的同时有效抑制柔性部件振动, 具有工程实用性.
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1 引言

随着世界各国开发利用空间的广度和深度不断增

加, 航天器有效载荷的功能和性能要求不断提升, 航天

器结构正向着大型化和复杂化方向发展[1], 航天器在

轨组装制造和在轨服务维护成为目前航天领域两大新

兴的技术体系热点.
空间机械臂[2]是航天器在轨组装和在轨服务的核

心关键技术. 目标航天器捕获后[3,4], 捕获航天器和目

标航天器在空间机械臂的连接下成为一个组合体. 当

捕获航天器和目标航天器均为带有太阳翼等柔性附件

的大型航天器平台时, 整个组合体呈两头重中间轻的

哑铃状构型, 该种构型使得处于连接位置的空间机械

臂的柔性显著增加. 同时, 随着机械臂运动, 组合体的

构型不断变化, 整个系统构成一个多柔体、变结构、

低基频的大型空间柔性组合航天器, 其动力学与控制

问题难度较大.
空间柔性机械臂的动力学建模方法经过多年发展

已较为成熟, 建模过程中主要考虑机械臂的关节柔

性[5–7]和臂杆柔性[8–10], 基座航天器一般视为刚体. 但

对于GEO通信卫星等带有大型柔性太阳翼的大型或

超大型航天器平台而言, 太阳翼的柔性振动对航天器
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本体姿态和机械臂关节运动具有较强的耦合作用[11].
因此组合航天器动力学建模过程中, 太阳翼等的柔性

振动影响不可忽略. Meng等人[12]和Xu等人[13]建立了

考虑太阳翼振动的柔性航天器和空间机械臂耦合动力

学模型, 但将机械臂视为刚体, 未考虑机械臂的柔性振

动影响. 组合航天器控制方面, 机械臂和太阳翼等柔性

部件的振动对机械臂控制精度影响较大, 如何在实现

机械臂精确轨迹跟踪控制的同时有效抑制柔性部件振

动, 成为一个亟待解决的重要问题. 张文辉等人[14]研究

了目标捕获后组合航天器的神经网络鲁棒控制, 但将

机械臂和航天器均视为刚体. Karimi等人[15]和洪昭斌

等人[16]采用奇异摄动方法设计了柔性机械臂振动抑制

控制系统, 但仅考虑机械臂柔性, 未对太阳翼等的柔性

振动进行抑制. 综上所述, 以往研究大多只考虑机械臂

或太阳翼等部分部件柔性, 没有系统全面地对目标捕

获后形成的大型空间柔性组合航天器进行建模, 也缺

少能够综合抑制所有柔性部件振动的控制系统设计方

面的研究.
本文建立大型空间柔性组合航天器动力学模型,

综合考虑机械臂关节、臂杆和航天器太阳翼等柔性部

件振动影响. 采用奇异摄动方法设计柔性组合航天器

轨迹跟踪与振动抑制复合控制系统, 最后通过仿真,
验证建模和控制方法的有效性.

2 柔性组合航天器动力学建模

2.1 系统基本假设

目标捕获后形成的柔性组合航天器如图1所示. 捕
获航天器和目标航天器均设定为带有太阳翼等附件的

大型航天器平台. 空间机械臂根部固定于捕获航天器,
末端与目标航天器固连.

根据工程模化思想, 定义如下基本假设.
假设1: 空间机械臂的关节视为柔性关节(非线性

扭簧), 以谐波齿轮传动关节为例, 考虑扭转刚度、间

隙、摩擦等非线性因素.
假设2: 空间机械臂的臂杆视为柔性臂杆(Euler-

Bernouli梁), 忽略剪切变形和转动惯量的影响, 臂杆的

柔性变形视为小变形.
假设3: 捕获航天器和目标航天器本体视为刚体,

不考虑内部液体晃动等影响, 太阳翼等附件视为柔性

体, 其柔性变形视为小变形.

假设4: 整个柔性组合航天器处于自由漂浮状态,
不考虑重力梯度力矩和其他环境力矩影响, 系统线动

量和角动量守恒.

2.2 柔性关节动力学方程

根据假设1, 空间机械臂关节采用谐波齿轮传动关

节, 不考虑关节内部复杂齿轮结构, 可用非线性扭簧简

化模型对其进行描述, 如图2所示.
矩阵形式的柔性关节动力学方程为

N NI C K T¨ + + 1 = , (1)e e f e
e

m e

式中, Θe为关节电机角度; Θm为关节输出角度; Ie为电

机转子的转动惯量; Cf为关节摩擦力矩; Ke为非线性关

节扭转刚度; Te为关节电机驱动力矩; N为谐波齿轮传

动比.
非线性扭转刚度Ke可用三次多项式拟合. 摩擦力

矩Cf采用经典摩擦模型描述:

( )( )C = + e sgn + , (2)f
v

e e0 1
/

2
e s

2

图 1 (网络版彩图)柔性组合航天器示意
Figure 1 (Color online) Illustration of flexible spacecraft combina-
tion.

图 2 柔性关节的非线性扭簧模型
Figure 2 Non-linear spring model of flexible joint.
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式中, α0, α1, α2分别为Coulomb摩擦, Stribeck摩擦和黏

滞摩擦系数,忽略关节电机正反转的影响; vs为Stribeck
速度.

2.3 柔性体上任意点速度

目标捕获后形成的柔性组合航天器简化模型如图

3所示. 除特别说明外, 文中所有矢量均用其在惯性系

中的坐标分量表示.
图3中各符号表示物理意义如下:

OI — 惯性坐标系ΣI原点;
Om0 — 捕获航天器质心;
Ome — 目标航天器质心;
Omi — 机械臂臂杆i−1和臂杆i的链接点;
Osi — 捕获航天器太阳翼链接点;
Oti — 目标航天器太阳翼链接点;
Pmi,h — 机械臂臂杆i上任意h点;
Psi,h — 捕获航天器太阳翼i上任意h点;
Pti,h — 目标航天器太阳翼i上任意h点;
rm0 — 从OI指向Om0的位置矢量;
bm0 — 从Om0指向Om1的位置矢量;
lmi — 从Omi指向Omi+1的位置矢量;
bsi — 从Om0指向Osi的位置矢量;
bti — 从Omn指向Oti的位置矢量;
rmi,h — 从OI指向Pmi,h的位置矢量;

ami,h — 从Omi指向Pmi,h的位置矢量;
asi,h — 从Osi指向Psi,h的位置矢量;
ati,h — 从Oti指向Pti,h的位置矢量;
n — 机械臂自由度, 机械臂臂杆数量;
ns, nt — 捕获和目标航天器太阳翼的数量.

根据假设2和假设3, 机械臂臂杆和航天器太阳翼

均视为柔性体. 由图3几何关系可知, 柔性体上任意点

Pmi,h, Psi,h, Pti,h位置矢量的表达式分别为

( )r r b l a= + + + + + , (3)mi h m m
j

i

mj mj l mi h mi h, 0 0
=1

1

, , ,

r r b a= + + + , (4)si h m si si h si h, 0 , ,

( )r r b l b a= + + + + + + , (5)ti h m m
j

n

mj mj l ti h ti h ti h, 0 0
=1

1

, , , ,

式中, rsi,h, rti,h分别为从OI指向Psi,h, Pti,h的位置矢量,
δmi,h, δsi,h, δti,h分别为Pmi,h, Psi,h, Pti,h的柔性变形量, δmi,l
为机械臂臂杆i末端的柔性变形量. 采用假设模态法,
将柔性变形量按正则模态展开, 有

= ,
= ,

= ,
= , (6)mi l mi l mi

mi h mi h mi

si h si h si

ti h ti h ti

, ,

, ,

, ,

, ,

式中, Φmi, Φsi, Φti分别为机械臂臂杆和航天器太阳翼

的正则模态矩阵, ηmi, ηsi, ηti分别为相应的模态坐标.
对式(3)–(5)在惯性系中求导, 并将式(6)代入, 根据

图 3 柔性组合航天器简化模型
Figure 3 Simplified model of flexible combined spacecraft.
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假设2和假设3, 机械臂臂杆和航天器太阳翼的柔性变

形均视为小变形. 整理得到柔性体上任意点速度的表

达式分别为

r v B C= + +

+ + , (7)

mi h m mi h m
k

i

mik h mk

k

i

mk l mk mi h mi

, 0 , 0
=1

,

=1

1

, ,

r v B= + + , (8)si h m si h m si h si, 0 , 0 ,

r v B C= + +

+ + , (9)

ti h m ti h m
k

n

tik h mk

k

n

mk l mk ti h ti

, 0 , 0
=1

,

=1

1

, ,

式中, vm0, ωm0分别为捕获航天器本体的速度和角速度,
θmi为机械臂关节i输出的关节角度, Bmi,h, Bsi,h, Bti,h,
Cmik,h, Ctik,h为系数矩阵.

2.4 柔性组合航天器动能

柔性组合航天器的动能包括捕获航天器, 目标航

天器和空间机械臂动能. 采用有限元方法对柔性体进

行离散化, 柔性组合航天器动能T的表达式为

T m m

m

r r r r

r r

= 1
2 + 1

2

+1
2 , (10)

i

n

h
mi h mi h mi h

i

n

h
si h si h si h

i

n

h
ti h ti h ti h

=0
, ,

T
,

=1
, ,

T
,

=1
, ,

T
,

s

t

式中, mmi,h, msi,h, mti,h分别为Pmi,h, Psi,h, Pti,h的微元质量.
将式(7)–(9)代入并整理得

T q M q q= 1
2 ( ) , (11)T

式中q为柔性组合航天器的广义坐标:

q v= , (12)m m m m s t0
T

0
T T T T T

T

M(q)为柔性组合航天器的广义惯量矩阵:

M q

M R R F F F

R I R F F F

R R R F 0 F

F F F E 0 0

F F 0 0 E 0

F F F 0 0 E

( ) = . (13)

vv v v v m v s v t

v m s t

v m t

v m m m

v s s

v t t t

T

T T

T T T

T T

T T T

M(q)中的各系数矩阵反映了组合航天器刚性运

动与柔性振动的相互耦合作用, 其物理意义和具体表

达式如下:
1) Mvv为柔性组合航天器的总质量:

m m mM = + + . (14)vv
i

n

h
mi h

i

n

h
si h

i

n

h
ti h

=0
,

=1
,

=1
,

s t

2) Iωω为柔性组合航天器绕其质心的转动惯量:

m

m m

I I B B

B B B B

= +

+ + . (15)

m
i

n

h
mi h mi h mi h

i

n

h
si h si h si h

i

n

h
ti h ti h ti h

0
=1

, ,
T

,

=1
, ,

T
,

=1
, ,

T
,

s t

3) Rvω为捕获航天器本体转动对自身平动的刚性

耦合系数:

m m

m

R B B

B

= +

+ . (16)

v
i

n

h
mi h mi h

i

n

h
si h si h

i

n

h
ti h ti h

=1
, ,

=1
, ,

=1
, ,

s

t

4) Rvθ为机械臂关节转动对捕获航天器本体平动

的刚性耦合系数:

m m

R R R R

R C C

= ,

= + .
(17)

v v v v n

v k
i k

n

h
mi h mik h

i

n

h
ti h tik h

1 2

=
, ,

=1
, ,

t

5) Rωθ为机械臂关节转动对捕获航天器本体转动

的刚性耦合系数:

m m

R R R R

R B C B C

= ,

= + .
(18)

n

k
i k

n

h
mi h mi h mik h

i

n

h
ti h ti h tik h

1 2

=
, ,

T
,

=1
, ,

T
,

t

6) Rθθ为机械臂自身关节转动的刚性耦合系数:

m m

R

R R R
R R R

R R R

R C C C C

= ,

= + .

(19)

n

n

n n n n

j k
i j k

n

h
mi h mij h mik h

i

n

h
ti h tij h tik h

1 1 1 2 1

2 1 2 2 2

1 2

=max ,
, ,

T
,

=1
, ,

T
,

t

7) Fvηm为机械臂臂杆振动对捕获航天器本体平动

的柔性耦合系数:

m m m

F F F F

F

= ,

= + + .
(20)

v m v m v m v mn

v mk
i k

n

mi
i

n

ti mk l
h

mk h mk h

1 2

= +1 =1
, , ,

t
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8) Fωηm为机械臂臂杆振动对捕获航天器本体转动

的柔性耦合系数:

m m

m

F F F F

F B B

B

= ,

= +

+ .

(21)

m m m mn

mk
i k

n

h
mi h mi h

i

n

h
ti h ti h mk l

h
mk h mk h mk h

1 2

= +1
, ,

T

=1
, ,

T
,

, ,
T

,

t

9) Fθηm为机械臂臂杆振动对机械臂关节转动的柔

性耦合系数:

m m

m j k

m m

j k

F

F F F
F F F

F F F

F C C

C

F C C

= ,

= +

+ ,

= + ,

+ 1.

(22)

m

m m mn

m m mn

n m n m n mn

j mk
i k

n

h
mi h mij h

i

n

h
ti h tij h mk l

h
mk h mkj h mk h

j mk
i j

n

h
mi h mij h

i

n

h
ti h tij h mk l

1 1 1 2 1

2 1 2 2 2

1 2
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, ,

T

=1
, ,

T
,

, ,
T

,

=
, ,

T

=1
, ,

T
,

t
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10) Fvηs为捕获航天器太阳翼振动对捕获航天器本

体平动的柔性耦合系数:

m

F F F F

F

= ,

= .
(23)

v s v s v s v sn

v si
h

si h si h

1 2

, ,

s

11) Fωηs为捕获航天器太阳翼振动对捕获航天器

本体转动的柔性耦合系数:

m

F F F F

F B

= ,

= .
(24)

s s s sn

si
h

si h si h si h

1 2

, ,
T

,

s

12) Fvηt为目标航天器太阳翼振动对捕获航天器本

体平动的柔性耦合系数:

m

F F F F

F

= ,

= .
(25)

v t v t v t v tn

v ti
h

ti h ti h

1 2

, ,

t

13) Fωηt为目标航天器太阳翼振动对捕获航天器

本体转动的柔性耦合系数:

m

F F F F

F B

= ,

= .
(26)

t t t tn

ti
h

ti h ti h ti h

1 2

, ,
T

,

t

14) Fθηt为目标航天器太阳翼振动对机械臂关节转

动的柔性耦合系数:

m

F

F F F
F F F

F F F

F C

= ,

= .

(27)
t

t t tn

t t tn

n t n t n tn

k ti
h

ti h tik h ti h

1 1 1 2 1

2 1 2 2 2

1 2

, ,
T

,

t

t

t

15) E为单位矩阵.

2.5 柔性组合航天器动力学方程

根据假设4, 柔性组合航天器处于自由漂浮状态,
满足线动量和角动量守恒. 设P0, L0分别为柔性组合

航天器初始线动量和初始角动量, 则有

m m

m

P r r

r

= +

+ , (28)

i

n

h
mi h mi h

i

n

h
si h si h

i

n

h
ti h ti h

0
=0

, ,
=1

, ,

=1
, ,

s

t

m m

m

L r r r r

r r

= +

+ . (29)

i

n

h
mi h mi h mi h

i

n

h
si h si h si h

i

n

h
ti h ti h ti h

0
=0

,
×

, ,
=1

,
×

, ,

=1
,

×
, ,

s

t

将式(7)–(9)代入, 整理得到柔性组合航天器动量

守恒方程:

S
P
L H

v
H H= = + + , (30)s

m

m
m m f0

0

0

0

0

式中, η为柔性组合航天器总的模态坐标:

= , (31)m s t
T T T

T

Hs, Hm, Hf为系数矩阵, 且Hs非奇异.
自由漂浮状态下, 选取[Θm

T ηT]T为柔性组合航天

器的广义坐标, 将式(30)代入式(12), 得到

q A B= ( , ) + ( , ), (32)m
m

m

式中,
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A
H H H H

E 0
0 E

B
H S

0
0

( , ) = ,

( , ) = ,

(33)m

s m s f

m
s

1 1

1
0

对式(32)进一步求导可得

q̈ A
¨
¨

A B= ( , ) + ( , ) + ( , ). (34)m
m

m
m

m

根据假设4, 不考虑重力势能, 则柔性组合航天器

的势能V包括机械臂关节的弹性势能以及机械臂臂杆

和航天器太阳翼的弹性势能, 其表达式为

V N NK= 1
2 + 1

2 . (35)e
m e

e
m f

T
T

式中, Λf为机械臂臂杆和航天器太阳翼的广义刚度阵.
将式(11)和(35)代入拉格朗日方程, 求导后再将式

(32)和(34)代入作变量替换, 并左乘A( , )m
T, 整理得

到柔性组合航天器的动力学方程为

N

M
¨
¨

C D

K 0
0

( , ) + ( , ) + ( , )

+ = , (36)

m
m

m
m

m

e
e

m

f

式中, M(Θm,η)为自由漂浮状态的柔性组合航天器惯

量矩阵:

M A M q A( , ) = ( , ) ( ) ( , ). (37)m m m
T

C(Θm,η)为柔性组合航天器非线性力项, D(Θm,η)
为初始运动对应的力项.

3 轨迹跟踪与振动抑制复合控制

3.1 柔性组合航天器模型奇异摄动分解

柔性组合航天器位姿调整与稳定控制的首要问题

是在进行高精度机械臂轨迹跟踪的同时实现有效的柔

性部件振动抑制. 奇异摄动方法可将柔性组合航天器

动力学模型降阶分解为相对独立的两部分: 一部分是

与航天器刚性运动对应的慢变子系统; 一部分是与航

天器柔性振动对应的快变子系统. 然后利用复合控制

原理, 对慢快变两个子系统分别独立设计轨迹跟踪和

振动抑制控制器, 加和后作为整个系统的控制输出,
从而在两种不同的时间尺度内, 实现柔性组合航天器

的轨迹跟踪与振动抑制复合控制. 复合控制结构框图

如图4所示.
定义δe为机械臂关节的扭转变形角:

N= . (38)e
e

m

将式(38)代入柔性关节动力学方程式(1), 同时将

柔性组合航天器动力学方程式(36)写成分块矩阵形

式, 有

NI ¨ C K T+ + 1 = , (39)e e e e e e

M M
M M

¨
¨

C C
C C

D
D

K 0
0

+ +

+ = , (40)

rr rf

fr ff

m rr rf

fr ff

m r

f

e e

f

式中, 分块矩阵下标r表示组合航天器刚性部分, 下标f
表示组合航天器柔性部分. M(Θm,η)为正定对称矩阵,
故其逆矩阵存在. 定义N(Θm,η)为M(Θm,η)的逆矩阵,
写成分块形式, 有

N M
N N
N N( , ) = ( , ) = . (41)m m

rr rf

fr ff

1

定义kc为柔性组合航天器刚度矩阵Λf和Ke中的最

小元素, 引入奇异摄动参数ε2=1/kc(假设ε为小量), 并定

义新变量:

K K= , = , = , = , (42)m e e f f e e
2 2 2 2

将式(41)和(42)代入式(39)和(40), 整理得到柔性组合

图 4 轨迹跟踪与振动抑制复合控制结构
Figure 4 Composite control structure of trajectory tracking and
vibration suppression.

周志成等. 中国科学: 物理学 力学 天文学 2019 年 第 49 卷 第 2 期

024507-6



航天器奇异摄动方程:

( ) ( )¨ N C N C N C N C

N D N D N K N

= + +

+ , (43)
m rr rr rf fr m rr rf rf ff m

rr r rf f rr e e rf f m

2

( ) ( )N C N C N C N C

N D N D N K N

¨ = + +

+ , (44)
m fr rr ff fr m fr rf ff ff m

fr r ff f fr e e ff f m

2 2

N NI T C K ¨¨ = 1 1 . (45)e e e e e e m
2 1

针对上述柔性组合航天器奇异摄动模型, 设计如

下复合控制力矩:

T T T= + , (46)e e e

式中, Te对应慢变子系统控制力矩, Te对应快变子系统

控制力矩.
对于慢变子系统, 令ε=0, 则式(43)–(45)分别可简

化为

( )¨ N C N C N D N D

N K N

= +

+ , (47)
m rr rr rf fr m rr r rf f

rr e e rf f m

( )0 N C N C N D N D

N K N

= +

+ , (48)
fr rr ff fr m fr r ff f

fr e e ff f m

N N0 I T C K ¨= 1 1 , (49)e e e e e m
1

式中, 上标“–”表示变量是在慢时间尺度ε=0下获得的.
由式(49)可得

( )N NK T C I ¨= , (50)e e e e e m
1

将式(50)代入式(48), 整理得

( )
( )N N

N N C N C N D N D

N T C I ¨

= +

+ , (51)

ff f m fr rr ff fr m fr r ff f

fr e e e m

最后将式(51)代入式(47), 整理得到慢变子系统动

力学方程:

( )N N NM I ¨ C D C T+ + + + = , (52)rr e m rr m r e e
2

式中

( )M N N N N= . (53)rr rr rf ff fr
1 1

对于快变子系统, 定义状态变量:

= ,
= ,

= ,
= ,

(54)m m m

m m

e e

e e

1

2

1

2

引入快变时间尺度τ=t/ε, 将式(44)和(45)写成状态方程

形式, 并将式(46), (50)和(51)代入, 计算在边界层ε=0时
的结果, 整理得到

N N K
d / d = ,
d / d = + ,

(55)m m

m ff f m fr e e

1 2

2 1 1

N NI K I T
d / d = ,

d / d = + .
(56)e e

e e e e e e

1 2

2
2 1

1
1 1

定义快变子系统状态变量:

X = , (57)m m e e1
T

2
T

1
T

2
T

T

整理式(55)和(56), 得到快变子系统动力学方程:

X A X B T= + , (58)f f e

式中状态转移矩阵Af和输入矩阵Bf的表达式分别为

N N

A

0 0 0
N 0 N K 0

0 0 0
0 0 I K 0

B

0
0
0

I

= , = . (59)f
ff f fr e

e e

f

e2 1 1 1

3.2 慢变子系统全局终端滑模控制

慢变子系统对应机械臂的大范围刚性运动, 为保

证系统在不确定干扰因素下的稳定性和跟踪误差在全

局范围内的有限收敛时间, 可以采用全局终端滑模控

制(Global Terminal Sliding Mode Control, GTSMC)实
现其精确轨迹跟踪.

机械臂关节轨迹跟踪误差定义为

E = , (60)m md m

式中, Θmd, Θm分别为机械臂关节期望和实际输出角度.
全局终端滑模超平面构造为

S E E E= + + , (61)m m m m m
q p/

式中, Am, Bm为正常数对角阵; p, q为正奇数且有p>q.
全局终端滑模控制律设计为

( )

(

N N
q
p

N N

T M I

¨ E B E E

C D C C S S

S

= +

× + +

+ + + + +

+ ), (62)

e rr e

md m m m m
q p p

m

rr m r e rr

q p

1

( )/

1

/

式中, Φ, Γ为正常数对角阵, 且Γ中的元素数值大于系
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统不确定性上界.
可以证明, 式(62)所示的全局终端滑模控制律能

够保证慢变子系统渐近稳定, 并且能够保证轨迹跟踪

误差Em在有限时间内收敛到指定精度[17].

3.3 快变子系统LQR最优控制

快变子系统对应机械臂和太阳翼的柔性振动, 由

式(59)可知, 快变子系统是一个线性系统, 且完全可

控, 因此可以采用线性二次型(Linear Quadratic Regu-
lator, LQR)最优控制实现其振动抑制.

LQR最优控制的性能指标函数定义为

J t t t t tX QX T RT= 1
2 ( ) ( ) + ( ) ( ) d , (63)e e0

T T

式中, Q为半正定加权对称矩阵, R为正定加权对称

矩阵.
根据LQR最优控制理论, 若想使性能指标函数J最

小化, 最优控制律应为

T R B PX= , (64)e f
1 T

式中, P为Riccati代数方程的解:

PA A P PB R B P Q 0+ + = . (65)f f f f
T 1 T

由LQR最优控制理论可知, 式(64)所示的最优控

制律能够保证快变子系统渐近稳定[18].
综合上述分析论证, 柔性组合航天器轨迹跟踪与

振动抑制复合控制律设计为

T T T= + , (66)e e e

式(66)所示的复合控制律能够保证柔性组合航天器在

进行精确轨迹跟踪控制的同时实现有效的振动抑制,
满足控制系统设计要求.

4 仿真验证

4.1 工程算例

通过工程算例进行仿真, 校验本文建模和控制方

法的有效性. 捕获航天器和目标航天器设定采用成熟

型号航天器平台. 机械臂设定为空间7自由度机械臂,
整体构型与国际空间站加拿大机械臂相似, 采用D-H
建模方法描述, 如图5所示, D-H参数如表1所示. 组合

航天器动力学参数如表2所示. 机械臂关节动力学参数

如表3所示. 机械臂臂杆和航天器太阳翼的材料参数如

表4所示.
根据机械臂构型特点, 只考虑臂杆3和臂杆4的柔

性, 臂杆1, 2, 5, 6视为刚体, 捕获航天器(臂杆0)和目

标航天器(臂杆7)视为刚体. 捕获和目标航天器各考虑

两个太阳翼的柔性(ns=2, nt=2). 全局终端滑模控制器

图 5 7自由度机械臂D-H坐标系
Figure 5 D-H frames of 7-DOF manipulator.

表 1 机械臂D-H参数

Table 1 D-H parameters of manipulator

臂杆i θmi (°) αi (°) ai (m) di (m)

1 θm1 90 0 1.0

2 θm2 −90 0 0.3

3 θm3 0 2.7 0.3

4 θm4 0 2.7 0.3

5 θm5 90 0 0.3

6 θm6 −90 0 0.3

7 θm7 0 0 1.2

表 2 组合航天器动力学参数

Table 2 Dynamic parameters of combined spacecraft

部件
质量
mi (kg)

转动惯量Ii (kg m2)

Ixx Iyy Izz

捕获航天器 2400 5898 3492 5411

臂杆1 12 0.12 0.07 0.12

臂杆2 12 0.12 0.07 0.12

臂杆3 76.65 0.55 50.46 50.46

臂杆4 88.65 0.91 70.12 69.82

臂杆5 12 0.12 0.12 0.07

臂杆6 12 0.12 0.12 0.07

目标航天器 3100 13755 5505 12762
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和LQR最优控制器的相关参数取值为

p q

A
B

Q
R

= diag(10, 10, 10, 10, 10, 10, 10),
= diag(2, 2, 2, 2, 2, 2, 2),

= diag(10, 10, 10, 10, 10, 10, 10),
= diag(50, 50, 100, 200, 100, 50, 50),
= diag(10, 10, , 10) ,
= diag(1, 1, 1, 1, 1, 1, 1), = 5, = 3.

(67)

m

m

50×50

柔性组合航天器控制周期T=0.01 s, 关节轨迹跟踪

控制精度要求emi≤0.02°, emi≤0.02° s−1, 柔性部件振动

抑制程度要求≥50%.

4.2 模型验证仿真结果

首先对柔性组合航天器进行模态分析 . 在PA-
TRAN中建立柔性组合航天器的有限元模型, 利用

NASTRAN计算机械臂臂杆和航天器太阳翼的部件

(约束)模态, 得到的前3阶模态频率如表5所示.
从表中可以看出, 机械臂臂杆和航天器太阳翼部

件模态的基频都很低, 组合航天器运动过程中容易激

起其柔性振动. 从表中还可以看出, 航天器太阳翼的

基频低于机械臂臂杆的基频, 因此在动力学建模过程

中, 太阳翼等的柔性振动影响不可忽略.
对柔性组合航天器动力学模型进行仿真验证. 基

于本文建模方法在MATLAB中建立柔性组合航天器

的动力学模型, 给定机械臂关节输出角度Θm, 计算关

节电机驱动力矩Te,将计算结果与ADAMS中的建模仿

真结果进行比较. 两种软件仿真得到的Te如图6所示.
从图中可以看出, ADAMS和MATLAB中的仿真

结果基本一致, 相对误差<10%, 表明本文建立的柔性

组合航天器动力学模型准确有效, 能够正确反映系统

运动学和动力学特性, 建模精度满足要求.

4.3 复合控制仿真结果

对柔性组合航天器轨迹跟踪与振动抑制复合控制

系统进行仿真验证. 在ADAMS中建立系统动力学环

境, 在MATLAB\Simulink中构建控制系统, 通过MA-
TLAB与ADAMS联合仿真进行验证分析.

采用复合控制得到的仿真结果与仅采用轨迹跟踪

控制得到的仿真结果进行对比, 机械臂关节角度和角

表 3 机械臂关节动力学参数

Table 3 Dynamic parameters of manipulator joints

参数 数值 参数 数值

Iei 1.76×10−5 kg m2 α0 0.002 Nm

Kei 7521 Nm/rad α1 0.002 Nm

N 100:1 α2 0.001 Nm s/rad

vs 0.01 rad/s – –

表 4 机械臂臂杆和航天器太阳翼材料参数

Table 4 Material parameters of manipulator links and spacecraft solar
arrays

柔性部件 密度ρi (kg m−3) 弹性模量Ei (N m−2) 泊松比μi

机械臂臂杆 1.141×103 7.602×1010 0.3

航天器太阳翼 1.512×102 7.832×1010 0.3

表 5 机械臂臂杆和航天器太阳翼部件模态

Table 5 Component modes of manipulator links and spacecraft solar
arrays

柔性部件
模态频率fi (Hz)

1阶 2阶 3阶

机械臂臂杆3 0.492 0.541 2.189

机械臂臂杆4 0.760 0.790 1.717

捕获航天器太阳翼1, 2 0.295 0.670 2.374

目标航天器太阳翼1, 2 0.147 0.362 1.823

图 6 (网络版彩图)机械臂关节电机力矩
Figure 6 (Color online) Motor torques of manipulator joints.
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速度跟踪误差分别如图7和8所示.
从图中可以看出, 仅采用轨迹跟踪控制时, 受关节

柔性振动影响, 跟踪误差波动较大, 未能满足期望精度

要求. 采用复合控制后, 误差波动明显减小, 能够被控

制在期望精度内, 满足控制系统设计要求.

采用复合控制和仅采用轨迹跟踪仿真得到的机械

臂臂杆和航天器太阳翼的一阶模态坐标的对比结果分

别如图9–11所示. 从图中可以看出, 仅采用轨迹跟踪控

制时, 机械臂臂杆和航天器太阳翼的柔性振动较大. 采
用复合控制后, 柔性振动明显减小, 振幅减小程度

>60%, 表明在复合控制器作用下, 臂杆和太阳翼的柔

性振动均得到有效抑制.

5 结论

通过在轨组装建造且可接受在轨服务维护的大型

复杂组合航天器是未来航天技术发展的重要趋势. 本

图 7 (网络版彩图)机械臂关节角度跟踪误差
Figure 7 (Color online) Tracking errors of manipulator joint angles.

图 8 (网络版彩图)机械臂关节角速度跟踪误差
Figure 8 (Color online) Tracking errors of manipulator joint angular
velocities.

图 9 (网络版彩图)机械臂臂杆模态坐标
Figure 9 (Color online) Modal coordinates of manipulator links.

图 10 (网络版彩图)捕获航天器太阳翼模态坐标
Figure 10 (Color online) Modal coordinates of capturing spacecraft
solar arrays.
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文研究了捕获航天器通过空间机械臂捕获目标航天器

后形成的大型空间柔性组合航天器的动力学建模与控

制问题. 建立了综合考虑机械臂关节、臂杆和航天器

太阳翼等柔性部件振动影响的组合航天器动力学模

型, 并以此为基础设计了柔性组合航天器轨迹跟踪与

振动抑制复合控制方法. 仿真结果表明, 本文所建动

力学模型精确有效, 能够准确反映柔性组合航天器的

运动学和动力学特性; 复合控制方法能够保证组合航

天器在实现机械臂精确轨迹跟踪控制的同时有效抑制

柔性部件振动.
应当指出, 该复合控制方法还存在一定问题, 如计

算复杂, 每个控制周期都需要实时解算柔性组合航天

器动力学模型, 对控制系统硬件性能要求较高. 考虑

工程实用性, 可以预先算出组合航天器几种典型构型

的动力学参数, 工程实施时根据需要直接调用相应参

数生成控制力矩, 由此带来的建模误差通过控制律鲁

棒项予以补偿.
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Dynamic modeling and control of large flexible
spacecraft combination

ZHOU ZhiCheng*, WANG XingLong & QU GuangJi
Institute of Telecommunication Satellite, China Academy of Space Technology, Beijing 100094, China

In the mission of spacecraft on-orbit assembly and service, a large flexible spacecraft combination will be formed by the
capturing spacecraft and the target spacecraft after the space manipulator completes the capturing misssion. First, taking
comprehensive consideration of vibration influence of all the flexible components as the joints, links and solar arrays, the
dynamic model of the spacecraft combination is established. The non-linear torsional spring models are adopted for
flexible joints description; the assumed mode method and the finite element method are adopted for the flexible links and
solar arrays; and the dynamic equation of the flexible spacecraft combination is established by use of the momentum
conservation and the Lagrange equation. In addition, a composite controller of the flexible spacecraft combination is
designed for trajectories tracking and vibration suppressing. The dynamic model of the flexible spacecraft combination is
decomposed by use of the singular perturbation method and the two sub-controllers are designed seperately in two
different time scales. Finally, the numerical simulations are carried out to verify the effectiveness of the modeling and
control methods. The results illustrate that the dynamic model is accurate and effective for representing the kinematic and
dynamic properties of the flexible spacecraft combination, and the composite control method is able to guarantee the
trajectory tracking pricision as well as effective vibration suppression of the flexible components. The dynamic modeling
and control method are applicable for engineering practice.

on orbit service, flexible spacecraft combination, space manipulator, dynamic modeling, trajectory tracking,
vibration suppression
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