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摘要:本文针对航天器控制系统设计中如何进行执行机构配置这一问题,提出一种基于综合评价指标的航天器
反作用轮执行机构配置方法. 首先,根据控制系统中执行机构配置的功能需求和硬件需求,确定出满足需求的可行
配置方案集. 该方案集内的执行机构选择为反作用轮,其安装结构选择为斜装式,安装角是根据控制系统的实际需
求并以能耗最小为目标进行确定的. 然后,针对确定出的可行配置方案集,以执行机构配置的考量特性为评价指标
进行综合评价,确定出可行配置方案集内的最优配置方案.在评价方法中,以最小二乘为工具对主观评价方法和客
观评价方法进行优化,以各方案对正负理想方案的贴近度为依据确定出方案的优劣. 文章最后,以航天器控制系统
设计中的实际执行机构配置需求为例,应用该方法进行配置,结果表明该方法可行和有效,具有工程应用价值.
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Spacecraft reaction wheel actuator configuration based on
comprehensive evaluation index

FENG Jia-jia†, WANG Zuo-wei
(Beijing Institute of Control Engineering, Beijing 100190, China)

Abstract: This paper presents a method of spacecraft reaction wheel actuator configuration based on comprehensive
evaluation index, which can be useful in the design of spacecraft control systems. Firstly, based on the functional and
hardware requirements of the actuator configuration in the control system, a set of feasible configuration schemes that
satisfies the requirements is determined. Reaction wheel is selected as the actuator in this set. In addition, its mounting
structure is skewed, with the mounting angle of the structure determined by the actual requirements of the control system
and the minimum energy consumption. Secondly, the optimal configuration scheme of the feasible configuration scheme
set is determined by the comprehensive evaluation of the characteristics of the actuator configuration. The least squares
method is used to optimize the subjective and objective evaluation methods, with the merits of the scheme determined by its
proximity to the positive and negative ideal schemes. Finally, the proposed method is applied to the actuator configuration
requirements of a spacecraft control system design, with the results showing that the method is feasible and effective and,
consequently, has value for engineering applications.
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1 引引引言言言(Introduction)
执行机构是航天器控制系统中的重要组成部分,

它主要用来完成航天器的姿态控制和轨道控制.执行
机构的配置主要是指执行机构类型的选择、数量、构

型、指向等,执行机构的配置一旦确定,它将直接影响
到航天器的控制性能,因此,执行机构的配置对航天
器控制来说极其重要[1].

目前,反作用轮作为执行机构已广泛应用于航天
器的姿态控制中[2–3],但关于以反作用轮为执行机构
的配置方法研究较少,且主要研究集中在反作用轮的
几种固定构型上,没有考虑控制系统的实际需求以及
不同类型反作用轮在配置之间的优劣. 文献[4–5]给
出反作用轮的几种构型,并对其从角动量、控制性能
等方面进行研究;文献[6]针对反作用轮的金字塔构
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型,利用最小无穷范数方法对其进行性能优化;文
献[7]针对反作用轮的两种构型,利用不同的控制方法
对其性能进行对比研究;文献[8]以能耗最小为目标,
对四斜装反作用轮的安装角进行研究;文献[9]给出不
同数量下反作用轮的金字塔构型,并以能耗最小为目
标对金字塔构型的构型角度进行研究;文献[10]对反
作用轮在综合指标约束下的指向优化问题进行研究,
并给出反作用轮构型优化问题的一般性结论.事实上,
以反作用轮作为执行机构进行配置时,首先,应该根
据控制系统的实际需求进行配置,在配置上满足控制
系统的功能需求和硬件需求;其次,在配置上需要兼
顾执行机构的功耗、角动量包络、力矩包络、冗余备

份等[11]指标对整个控制系统的影响,这样才能确定
出最佳的配置方案.

本文首先从航天器控制系统设计中提炼出执行机

构的配置问题,然后针对所提炼出的问题进行执行机
构的配置.在配置方法上首先根据控制系统的实际需
求确定出满足控制系统功能需求和硬件需求的可行

配置方案集,然后针对执行机构配置的考量指标建立
一套综合评价体系,最后根据综合评价体系确定出满
足控制系统需求的最佳配置方案.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem description)
航天器进行姿态机动及稳定控制,需要对其执行

机构进行配置.

其中,执行机构功能上需要满足:

1) 航天器能够进行快速的姿态机动, 3个轴机动
需求或者克服干扰所需的最大力矩为 Tdx, Tdy, Tdz;

2) 由于太阳光压和航天器的机动需求，3个轴所
需的最大角动量为Hdx,Hdy, Hdz;

3) 具有较大的力矩包络和角动量包络;

4) 具有一定的冗余性和可重构性;

5) 执行机构的结构应该灵活可靠,适应不同的控

制需求.

执行机构硬件上需要满足:

1) 执行机构的总质量应小于M;

2) 执行机构的可靠性应大于P;

3) 执行机构的最大稳定能耗应小于W .

按照以上要求,对执行机构进行配置,使其配置结
构为最佳.

3 执执执行行行机机机构构构配配配置置置(Actuator configuration)
3.1 可可可行行行配配配置置置方方方案案案集集集的的的确确确定定定(Determine the feasi-

ble configuration scheme set)

3.1.1 安安安装装装结结结构构构的的的确确确定定定(Determine the installation
structure)

对于执行机构的配置来说,首先需要确定的是执
行机构的安装构型.

斜装式反作用轮构型由于具有结构适应性强,故
障重构能力好,设计灵活等优点,现已广泛应用于航
天器姿态控制中[12–13]. 因此,配置结构选择为斜装式
构型.

若航天器某一轴所需要的控制力矩较大,则反作
用轮可以围绕该轴进行均匀斜安装[14].

由于控制系统中 3个轴所需的最大力矩为Tdx,

Tdy, Tdz,则不妨假设Tdy > Tdx, Tdy > Tdz,反作用
轮的安装个数为n,考虑到冗余备份和更大角动量和
力矩需求,一般选择n > 3,则反作用轮的安装构型
为:

n个反作用轮围绕俯仰轴(Oy)斜装,每一个反作
用轮的轴线与俯仰轴成β(0 < β < π/2)角,每个轮子
在Oxz平面内间隔均匀,每隔2π/n装一个反作用轮.

其安装构型矩阵表示如式(1)所示,其中α为安装

初始角,根据控制系统实际情况进行确定,一般取为0.

C =


sinβcosα sinβcos(α+

2π

n
) sinβcos(α+ 2× 2π

n
) · · · sinβcos[α+ (n− 1)× 2π

n
]

cosβ cosβ cosβ · · · cosβ

sinβsinα sinβsin(α+
2π

n
) sinβsin(α+ 2× 2π

n
) · · · sinβsin[α+ (n− 1)× 2π

n
]


3×n

. (1)

图1给出4斜装反作用轮的安装构型.

图 1 4斜装反作用轮安装构型

Fig. 1 Four skewing reacting wheel structure

3.1.2 安安安装装装角角角βββ的的的确确确定定定 (Determine the installation
angleβββ )

在斜装式构型下,斜装反作用轮角动量Hw在

3个主惯量轴的角动量分量Hb下可以表示为

Hb = CHw, (2)

Hb = [Hx Hy Hz]
T, Hx,Hy,Hz分别为3个主惯量

轴的角动量, Hw = [Hw1 Hw2 · · · Hwn]
T, Hw1,

Hw2, · · · ,Hwn分别为n个反作用轮的角动量.
对式(2)两边微分得
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Tb = CTw, (3)

其中: Tb = [Tx Ty Tz]
T, Tx, Ty, Tz为 3个主惯量

轴k的控制力矩, Tw = [Tw1 Tw2 · · · Twn]
T, Tw1,

Tw2, · · · , Twn为每个反作用轮所产生的控制力矩.
由于n > 3,令分配矩阵D为安装矩阵C的

Moore-Penrose广义逆矩阵,即

D = CT(CCT)−1, (4)

则由式(2)–(3)可得

Hw = DHb, (5)

Tw = DTb. (6)

由于控制系统所需的最大力矩为Tdx, Tdy, Tdz,
因此在n个斜装反作用轮的构型下,每个反作用轮
分配到的控制力矩为

T = D

Tdx

Tdy

Tdz

 =


T ′
w1

T ′
w2
...

T ′
wn

, (7)

T ′
w1, T

′
w2, · · · , T ′

wn为每个反作用轮分配到的控制力

矩.
令T的欧式范数∥T∥为

∥T∥ = [
n∑

i=1
(T ′

wi)
2]1/2 = f(β). (8)

由文献[9, 15]可知,当∥T∥为最小时: ①执行机
构所消耗的能量最小;②执行机构能够提供较大的
力矩包络和角动量包络;③反作用轮的安装配置构
型更适合系统的实际力矩需求.
因此在实际控制系统力矩需求下,最佳安装角

β0为

β0 = {β ∈ (0, π/2)|min(∥T∥)}. (9)

3.1.3 方方方案案案集集集的的的确确确定定定(Determine the scheme set)

设单个反作用轮的重量为m,成本为c,最大力矩

为T0,最大角动量为H0,可靠性为Q,最大稳定能耗

为W0.

由于配置结构采用斜装式构型,从冗余备份和
可重构性的角度出发,要求n个反作用轮中的任意

3个均能提供控制系统所需要的控制力矩和角动量.
设任意3个反作用轮的安装矩阵为C ′,该矩阵为3×
3结构,由于任意3个反作用轮均不在一个平面,因
此矩阵C ′可逆. 针对3个轴所需的最大力矩为Tdx,

Tdy, Tdz,则这3个反作用轮的分配矩阵为

T ′ = (C ′)−1

Tdx

Tdy

Tdz

 =

T ′
wi

T ′
wj

T ′
wk

, (10)

T ′
wi, T

′
wj , T

′
wk为任意3个反作用轮的分配力矩.

考虑到经过分配矩阵后,反作用轮所需提供力矩
有溢出的可能 [16]，因此要求单个反作用轮能提供的

最大力矩T0满足

T0 > max{T ′
wi, T

′
wj, T

′
wk}. (11)

同理,单个反作用轮能提供的最大角动量H0满足

H0 > max{H ′
wi,H

′
wj,H

′
wk}, (12)

H ′
wi,H

′
wj,H

′
wk为任意3个反作用轮的分配角动量.

控制系统要求执行机构的总质量应小于M,则n

个反作用轮满足

n×m < M. (13)

由于n个反作用轮中只要有3个反作用轮工作,就
可以保证系统正常工作,因此在n个反作用轮配置下

执行机构可靠性表示为

Qs = Qn + nQn−1Q̄+ · · ·+ Q3Q̄n−3n!

3!(n− 3)!
,

(14)

式中Q̄ = 1−Q.

控制系统要求执行机构的可靠性应大于P ,则
n个反作用轮满足

Qs > P. (15)

控制系统要求执行机构的最大稳定功耗应小

于W ,则n个反作用轮满足

n×W0 < W. (16)

对于n = 4, 5, · · ·,由式(9)–(16)并通过查询反作
用轮的规格说明即可以确定出满足控制系统功能要

求和硬件要求的执行机构可行配置方案集

Ωi = {n, β0, T0,H0,m, c,Q,W0}, (17)

其中: n为执行机构配置的反作用轮数量, β0为根据控

制系统实际需求配置出的反作用轮安装角度, T0为执

行机构配置的单个反作用轮最大输出力矩, H0为执行

机构配置的单个反作用轮最大输出角动量, m为执行
机构配置的单个反作用轮重量, c为执行机构配置的
单个反作用轮成本, Q为执行机构配置的单个反作用
轮可靠性, W0为执行机构配置的单个反作用轮最大

稳定能耗.

3.2 建建建立立立综综综合合合评评评价价价指指指标标标 (Establish comprehensive
evaluation index)

为了对执行机构的配置方案进行全面评价,需要
建立综合的、系统的、最能反映实际特性的评价体系.

通过航天器控制系统设计中对执行机构配置的考

量,可建立执行机构配置方案的评价指标如图2所示.
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图 2 评价指标

Fig. 2 Evaluation index

图中各项评价指标的含义及计算公式为:
1) 质量.
指配置方案中执行机构总的质量,具体为n×m,

n为反作用轮的个数, m为单个反作用轮的质量;
2) 成本.
指配置方案中执行机构总的成本,具体为n× c,

n为反作用轮的个数, c为单个反作用轮的成本;
3) 能耗.
指配置方案中执行机构工作稳定时的最大能耗,

具体为n×W0, n为反作用轮的个数, W0为单个反作

用轮稳定时的最大能耗;
4) 功耗比.
指文献[7]中的功耗比指标,具体为配置方案中斜

装反作用轮和正交反作用轮消耗控制能量之比µ, µ =

minλ(G) = minλ((CCT)−1),即为功耗指标矩阵
(CCT)−1的最小特征值.

5) 可靠性.
指配置方案中执行机构总的可靠性,为Qs = Qn

+ nQn−1Q̄+ · · ·+ Q3Q̄n−3n!

3!(n− 3)!
, n为反作用轮的个

数, Q为单个反作用轮的可靠性.
6) 力矩包络.
指配置方案中所有反作用轮在航天器本体坐标系

中各个方向上所能提供的最大力矩矢量的端点形成

的包络,选用参考文献[5]中的力矩包络的计算方法:
|[vij · (ŵi × ŵj)]

−1
(ŵi × ŵj) · T |,其 中: vij =

∑
k ̸=i,j

ŵksign(ŵk.n̂ij), ŵi, ŵj为反作用轮的安装矢量, n̂ij

= (ŵi × ŵj)/|ŵi × ŵj|, T为反作用轮的力矩.
7) 角动量包络.
指配置方案中所有反作用轮在航天器本体坐标系

中各个方向上所能提供的最大角动量矢量的端点形

成的包络,选用参考文献[5]中的角动量包络的计算
方法: |[vij · (ŵi × ŵj)]

−1
(ŵi × ŵj) ·H|,其中: vij =∑

k ̸=i,j

ŵksgn(ŵk · n̂ij), ŵi, ŵj 为反作用轮的安装矢量,

n̂ij = (ŵi × ŵj)/|ŵi × ŵj|, H为反作用轮的角动量.
8) 冗余度.

指配置方案中反作用轮的冗余备份数,为n− 3,
n为反作用轮的个数.

3.3 评评评价价价方方方法法法(Evaluation method)
目前的评价方法主要有两类: 一类为主观评价方

法,另一类为客观评价方法. 这两类评价方法各有优
缺点,为了让评价结果更加科学合理,同时又兼顾评
估专家对指标的青睐,尽量减少主观随意性,故采用
优化评价方法[17].

3.3.1 指指指标标标数数数值值值归归归一一一化化化(Numerical normalization)
由于评价指标中的量纲各不相同,需要进行规范

化处理.

设有a个评价对象, b个评价指标,以xij表示第i个

待评对象的第j个评价指标值,其构成矩阵为X =

(xij)a×b,需要将其转换成规范化矩阵R = (rij)a×b.

其中,对越小越优性指标采用式(18)进行转换:

rij =


0, xij= max(xij),

max(xij)− xij

max(xij)−min(xij)
, 其他,

1, xij = min(xij).

(18)

对越大越优性指标采用式(19)进行转换:

rij =


0, xij= min(xij),

xij −min(xij)

max(xij)−min(xij)
, 其他,

1, xij = max(xij).

(19)

3.3.2 最最最优优优方方方案案案的的的确确确定定定 ( Determine the optimal
scheme)

在a个评价对象, b个评价指标中,设主观评价方法
给出的指标权重为U = [u1 u2 · · · ub]

T,客观评价
方法给出的指标权重为V = [v1 v2 · · · vb]

T,各指
标优化组合权重为W = [w1 w2 · · · wb]

T.

第i个评价对象的评价值为

fi =
b∑

j=1

wjrij, i = 1, 2, · · · , a. (20)

对评价指标而言,当主客观的评价值的偏差越小
越好,因此建立最小二乘模型

minH(w) =
a∑

i=1

b∑
j=1

{[(uj − wj)rij]
2 +

[(vj − wj)rij]
2}, (21)

其中
b∑

j=1

wj = 1, wj > 0.

对式(21)作拉格朗日函数得

L =
a∑

i=1

b∑
j=1

{[(uj − wj)rij]
2
+

[(vj − wj)rij]
2}+ λ(

b∑
j=1

wj − 1). (22)



166 控 制 理 论 与 应 用 第 35卷

令

δL

δwj

= −
a∑

i=1

2(uj + vj − 2wj)rij
2 + λ = 0,

(23)
δL

δλ
=

b∑
j=1

wj − 1 = 0. (24)

式(23)–(24)用矩阵表示为[
A e

eT 0

]
·

W
1

4
λ

 =

[
B

1

]
, (25)

其中:

Aa×a = diag{
a∑

i=1

r2i1,
a∑

i=1

r2i2, · · · ,
a∑

i=1

r2ia},

eb×1 = [1 1 · · · 1]T,

Wb×1 = [w1 w2 · · · wb]
T,

Bb×1 =

[
a∑

i=1

1

2
(u1 + v1)r

2
i1

a∑
i=1

1

2
(u1 + v1)r

2
i2 · · ·

a∑
i=1

1

2
(u1 + v1)r

2
ia]

T.

由式(25)可得

W = A−1 · [B +
1− eTA−1B

eTA−1e
· e]. (26)

将规范化矩阵R按列单位化,得到单位矩阵Z =

(zij)a×b,取各指标的最大值构成正理想方案,即

y+
j = max

j
(zijwj), (27)

其中: i = 1, 2, · · · , a; j = 1, 2, · · · , b.
取各指标的最小值构成负理想方案,即

yj = min
j

(zijwj), (28)

其中: i = 1, 2, · · · , a; j = 1, 2, · · · , b.
定义

Li =

√
b∑

j=1

(zijwj − y+
j )

2
, (29)

Di =

√
b∑

j=1

(zijwj − y−
j )

2
, (30)

其中Li, Di分别称为方案Ai(i = 1, 2, · · · , a)对正理
想方案A+和负理想方案A−的贴近度.

确定评价系数Fi定义为

Fi = Di/(Li +Di). (31)

通过Fi的数值对方案进行评价, Fi数值越大,方案
越优,从而确定出可行配置方案集内的最优配置方案.

4 执执执行行行机机机构构构配配配置置置实实实例例例(Actuator configuration
example)

4.1 控控控制制制系系系统统统需需需求求求(Control system requirements)
某一类航天器进行姿态机动及稳定控制,需要对

其进行执行机构配置.其中: 3个轴所需的最大力矩为
Tdx = 0.08Nm,

Tdy = 0.12Nm,

Tdz = 0.08Nm;

3个轴所需的最大角动量为

Hdx = 40 Nms,

Hdy = 55 Nms,

Hdz = 40 Nms;

执行机构的总质量应小于60 kg;可靠性应大于94%;
最大稳定功耗应小于155W.

按照以上要求,对执行机构进行配置,使其满足要
求的同时结构最优.

4.2 配配配置置置方方方法法法解解解析析析(Configuration method analysis)
令初始安装角α = 0,由式(9)−(16)并通过查询反

作用轮的规格说明确定出的执行机构可行配置方案

集为

Ω1 = {4, 53.13◦, 0.12, 50, 9.8, 15, 0.968, 25},
Ω2 = {4, 53.13◦, 0.15, 75, 12, 18, 0.95, 30},
Ω3 = {4, 53.13◦, 0.2, 125, 15, 25, 0.9, 40},
Ω4 = {5, 54.73◦, 0.12, 50, 9.8, 15, 0.968, 25},
Ω5 = {5, 54.73◦, 0.15, 75, 12, 18, 0.95, 30},

其中各方案的分析数据如表1所示.

表 1 分析数据
Table 1 Analyze data

方案指标 质量/kg 成本/万元 能耗/W 功耗比 可靠性 力矩包络 角动量包络 冗余度

方案1 39.2 60 100 0.6786 0.9630 0.1348 56.1795 1
方案2 48.0 72 120 0.6786 0.9860 0.1685 84.2692 1
方案3 60.0 100 160 0.6786 0.9477 0.2247 140.4487 1
方案4 49.0 75 125 0.6000 0.9950 0.1620 67.5101 2
方案5 60.0 90 150 0.6000 0.9988 0.2025 101.2651 2
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由于控制系统中的质量、成本、能耗、功耗比为

越小越优型指标,而可靠性、力矩包络、角动量包
络、冗余度为越大越优型指标,因此将指标规范化
得到矩阵R为

R =


1 1 1 0 0.2994 0 0 0

0.5769 0.7000 0.6667 0 0.7495 0.3748 0.3333 0

0 0 0 0 0 1 1 0

0.5288 0.6250 0.5833 1 0.9256 0.3026 0.1345 1

0 0.2500 0.1667 1 1 0.7531 0.5350 1

 .

采用AHP方法[18]确定的主观权重U为

U = [0.1123 0.0115 0.1087 0.1139

0.2058 0.1477 0.1356 0.1645].

采用熵方法[19]确定的客观权重V为

V = [0.1356 0.0778 0.0885 0.2243

0.0627 0.0816 0.1053 0.2243].

通过式(26)计算得到的优化权重W为

W = [0.1240 0.0447 0.0986 0.1691

0.1342 0.1146 0.1204 0.1944].

由式(27)−(28)得到正理想方案y+和负理想方案

y−分别为:

y+ = [0.0977 0.0321 0.0732 0.1196

0.0847 0.0854 0.1012 0.1375],

y− = [0 0 0 0 0 0 0 0].

最后,利用式(29)−(31)得到的计算结果如表2所
示.

表 2 计算结果
Table 2 Calculation results

方案1 方案2 方案3 方案4 方案5

L 0.2328 0.2081 0.2373 0.1195 0.1281
D 0.1285 0.1100 0.1323 0.2126 0.2179
F 0.3557 0.3458 0.3580 0.6401 0.6297

从表2中的F数值可以得出,方案4为最优方案,经
验证该方案满足控制系统需求.

4.3 方方方案案案比比比较较较(Scheme comparison)
文献[4]较全面的给出了目前反作用轮常用的固定

构型,具体为3个反作用轮的11种构型方案, 4个反作
用轮的8种构型方案,针对这19种构型方案分别在该
工程实例下进行方案配置,每种构型方案在综合评价
体系下的最优评价结果如表3所示.

其中: P1−P11为3个反作用轮的11种构型方案,
P12−P19为4个反作用轮的8种构型方案.

从表3可以看出,在综合考虑各项指标的前提下,
本文提出的反作用轮执行机构配置方法优于其他配

置方法. 事实上,目前国内外关于执行机构配置的研

究均集中在单一指标的优化问题上,未考虑工程实际
的多指标问题,而本文所提出的方法能够处理这种多
指标问题,因此,本文所提出的执行机构配置方法相
比于其他配置方法相更适合工程应用.

表 3 方案结果
Table 3 Scheme results

方案 P1 P2 P3 P4 P5
F 0.1564 0.1667 0.1667 0.1667 0.1721

方案 P6 P7 P8 P9 P10
F 0.1721 0.1721 0.1923 0.1923 0.1923

方案 P11 P12 P13 P14 P15
F 0.1923 0.3087 0.3233 0.3233 0.3233

方案 P16 P17 P18 P19
F 0.3566 0.3566 0.3566 0.3557

5 结结结束束束语语语(Conclusions)
本文针对航天器控制系统设计中如何进行执行机

构配置这一问题,提出一种基于综合评价指标的航天
器反作用轮执行机构配置方法,将该方法应用于实际
的控制系统配置中,结果表明该配置方法可行和有效,
因此具有重要的工程价值.由于航天器实际的执行机
构配置受到很多因素影响,比如反作用轮转速过零问
题、反作用轮卸载问题等,因此,下一步将更全面的考
虑执行机构配置的影响因素,继而优化配置方法.
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