
第 46 卷 第 10 期 自 动 化 学 报 Vol. 46, No. 10

2020 年 10 月 ACTA AUTOMATICA SINICA October, 2020

欠驱动航天器双飞轮 –单喷气姿态最优控制原理及方法

张鹏飞 1 郝俊红 2

摘 要 欠驱动航天器的姿态控制能够增强航天器的可靠性. 本文针对欠驱动航天器姿态控制, 从喷气姿态阻尼的角动量等

效原理出发, 推导脉宽调制公式, 得到燃料消耗最小时给定姿态、非给定姿态两种情况下的喷气最优组合方案. 同时, 为了实现

喷气全局最优, 提出欠驱动飞轮姿态控制策略, 实现了运动航天器机动至预期姿态. 进一步分析欠驱动飞轮航天器的姿态控制

原理及稳定性, 提出了共面双飞轮 –单喷气的配置方案, 通过双飞轮组合稳定航天器的角速度, 使得航天器到达预期姿态机动

时燃料全局最省. 结合绕两个旋转轴的姿态机动路径规划方法, 通过姿态机动时序关系的实时分配可实现航天器姿态机动与

稳定控制. 最后, 通过航天器姿态控制仿真和对比分析, 发现共面双飞轮 –单喷气的欠驱动姿态阻尼及姿轨控制方案能够在较

少硬件配置下实现对航天器的姿态控制, 且消耗燃料最少.
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An Optimal Attitude Control Method of the Combined Double Flywheel-single

Jet for an Underactuated Spacecraft

ZHANG Peng-Fei1 HAO Jun-Hong2

Abstract Attitude control of the underactuated spacecraft enhances the reliability of the spacecraft. In this paper, based

on the angular momentum equivalent principle of jet attitude damping, the pulse width modulation formula is derived to

obtain the optimal attitude of the jet in the given attitude and the non-given attitude. Meanwhile, in order to achieve the

goal of the global optimal jet, the underactuated flywheel attitude control strategy is proposed to realize the maneuvering

of the spacecraft to the expected attitude. The attitude control principle and stability of the underactuated flywheel

spacecraft are further analyzed. The hardware configuration scheme of the coplanar double flywheel-single jet is proposed.

The angular velocity of the spacecraft is stabilized by the double flywheel combination, and the most realistic expected

attitude and maneuver of the fuel are achieved. The attitude maneuver path planning method based on two axis rotation

can realize the spacecraft attitude maneuver and stability control through the real-time allocation of attitude maneuver

timing relations. Finally, the spacecraft attitude control simulation results show that the coplanar double flywheel-single

jet owes the drive attitude damping scheme, enables attitude control of the spacecraft with less hardware configuration,

and consumes the least fuel.
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随着航天技术的快速发展, 为满足不同需求, 人
们开发了各种各样的航天器. 其中, 姿轨控制系统
是保障各类航天器稳定可靠运行的关键组成部分之

一[1], 在较少的硬件配置和燃料消耗情况下, 能同时
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提高航天器的可靠性和降低航天器的综合成本, 这
对实现航天器姿态的高效控制具有重要的意义.
航天器的姿态控制包含姿态速率阻尼和姿态机

动, 主要通过喷气和飞轮控制两种方式实现. 根据
飞轮角动量交换控制原理, 一般需通过喷气控制或
磁控制来阻尼航天器的转动, 而且喷气控制的硬件
配置需超过 4 个. 飞轮则适用于航天器姿态的精确
控制, 通常会采用超过 3 个飞轮的硬件配置来应对
飞轮长期运行中一些不确定因素引起的飞轮故障[2].
当执行机构故障数目过多时, 航天器姿态控制会变
为欠驱动系统[3−4], 此时航天器的姿态控制自由度
少于姿态运动自由度, 导致无法使用常规的控制手
段解决[5]. 即应用双飞轮的欠驱动姿态控制方案无
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法等同于全驱动控制方案, 当系统存在初始角动量
时, 采用低于 3 个飞轮配置的航天器系统不可控[6].
由此可见, 双飞轮控制方案存在非可控轴旋转时的
角动量阻尼、动力学耦合效应对双飞轮控制的干扰

和双飞轮无法直接实现非可控轴的姿态机动三个问

题. 另外, 虽然足够多的喷气配置能够实现航天器任
意姿态下的姿态阻尼和姿态机动[7], 但这会增加航
天器的燃料消耗, 并不利于降低航天器成本.
因此, 为了实现航天器姿态控制设计中的 “低成

本、高可靠” 目标, 人们已经针对欠驱动航天器的燃
料节省和姿态控制展开大量研究. 段晨阳[7] 针对喷

气控制的配置与燃料节省问题, 提出了一种基于凸
锥分析的过驱动航天器离线/在线混合推力动态分
配法. 郭朝礼等[8] 针对具有推力器执行机构的航天

器, 在一轴推力器失效的情况下, 设计了滑模变结构
速率阻尼控制器. 金磊等[9] 提出了系统总角动量不

为零时, 仅带两个飞轮的姿态稳定控制方法, 实现了
航天器视线轴指向控制. 戈新生等[10] 根据航天器欠

驱动轴的角速度分量是否为零分别设计相应的姿态

稳定控制律, 提出了基于滑模函数的反馈控制律. 而
文献 [11− 13] 主要分析了零角动量欠驱动卫星的
控制问题, 分别针对单、双飞轮控制的卫星设计了分
段光滑控制律. 文献 [5, 14] 则以非零角动量欠驱动
卫星为研究对象, 研究了不同稳定形式下的控制方
法. 宋道喆等[15] 研究了轮控式零角动量欠驱动航天

器姿态最优稳定控制问题.
本文为实现欠驱动角动量航天器的姿态控制,

提出共面双飞轮 + 单喷气的配置方案, 从欠驱动飞
轮控制原理、喷气控制原理出发, 提出燃料最优角动
量阻尼方法和全姿态机动方法. 其中, 燃料最优角动
量阻尼方法将航天器角动量消除, 全姿态机动方法
在此基础上通过双飞轮实现三轴姿态机动. 对具备
一定角动量的航天器, 分析双飞轮姿态控制的稳定
性, 介绍双飞轮实现喷气姿态阻尼燃料的最优方法
和原理, 设计基于双轴旋转的双飞轮全姿态机动控
制策略和控制律, 最后通过数学仿真验证控制方法
的有效性.

1 双飞轮 –单喷气最优姿态阻尼原理

1.1 喷气最优组合控制

假设航天器装有 n 个喷气阀, 则喷气控制问题
可转为对 n 个喷气阀的逻辑控制问题. 其思路是将
n 个喷气阀的控制输出角动量与期望输出角动量等

效, 最少燃料消耗的喷气阀组合为最优组合.
以 ∆ti 表示各个喷气阀的开机脉宽, 以mi 表

示各个喷气阀单位时间产生的角动量反向, 则航天

器角动量阻尼控制问题可描述为

n∑
i=1

∆ti ·mi = p (1)

式中, p 代表航天器本身的角动量. 喷气阀的开机脉
宽 (∆ti) 均非负, 至少分配 4 个喷气阀来实现全空
间的角动量等效. n (n ≥ 4) 个喷气阀的开机脉宽调
节可使得:

fmin = min (f) , f =
n∑

i=1

∆ti (2)

式中, f 表示 n 个喷气阀的开机时间总和, fmin 表示

诸多满足式 (2) 中的最小值, 该值越小, 表示喷气控
制时所消耗的燃料越少. 在至少 4 台推力器合理布
局的前提下, 必定存在 3 个喷气阀 (记为第 j、k、l

个) 可以实现角动量等效:

∆tjmj + ∆tkmk + ∆tlml = p, ∆t ≥ 0 (3)

当式 (3) 中向量mj、mk、ml 线性无关时, 存
在满足该等式的唯一解 ∆tj、∆tk、∆tl, 必定存在一
组解满足:

{
∆tjmj + ∆tkmk + ∆tlml = p, ∆t ≥ 0
fmin = ∆tj + ∆tk + ∆tl

(4)
该式表明一定有对应第 j、k、l 个向量的解, 使

得 (∆tj + ∆tk + ∆tl) 达到最小, 此最优问题可表示
为:





n∑
i=1

∆t̃imi = p

n∑
i=1

∆t̃i ≥ (∆tj + ∆tk + ∆tl) = fmin

(5)

式中, ∆t̃i 表示第 i 个喷嘴的开机时长. 由于

mj、mk、ml 在三维空间中线性无关, 对于任意
的, 必然存在系数 αi、βi、γi 满足:

mi = αimj + βimk + γiml (6)

结合式 (5) 和式 (6) 可得:
n∑

i=1

∆t̃i (αimj + βimk + γiml) = p (7)

对比式 (3) 和式 (7) 可得:
n∑

i=1

∆t̃i = (∆tj + ∆tk + ∆tl)+

n∑
i=1,i 6=j,k,l

∆t̃i (1− αi − βi − γi) (8)
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从式 (8) 可知, 当对于所有的 (1−αi − βi − γi)
均大于或等于零时, 对于任意满足条件的时间总量
n∑

i=1

∆t̃i 必定大于等于 (∆tj + ∆tk + ∆tl), 即可证明

该解是严格最优. 下面可用反证法证明结论成立, 对
于任意的mi, 必然存在以下等式关系:

∆tjmj + ∆tkmk + ∆tlml − δmi + δmi = p (9)

式中, δ 为正数且为小量. 上式展开可写为:

(M tj − δαi) mj + (M tk − δβi) mk+

(M tl − δγi) ml + δmi = p (10)

若假设 (1−αi−βi−γi) 小于零, 则 αi、βi、γi)
中必有正数, 这就说明随着 δ 增加, 上式中
mj、mk、ml 的系数会有一个先达到零. 不妨令mj

的系数先到零,此时满足∆tj = δαi,即 δ = ∆tj/αi,
代入到式 (10) 可得:

(
∆tk − ∆tj

αi

βi

)
mk+

(
∆tl − ∆tj

αi

γi

)
ml +

∆tj

αi

mi = p (11)

这意味着上式向量系数之和为:

∆tk + ∆tl +
∆tj (1− βi − γi)

αi

<

∆tk + ∆tl + ∆tj (12)

这与 (∆tj + ∆tk + ∆tl) 达到最小矛盾, 故对于
所有的 (1 − αi − βi − γi) 均大于等于零. 然而, 不
受外力矩时航天器的角动量方向在惯性空间固定,
但航天器的姿态可变. 如果航天器姿态能够按预期
的姿态进行机动, 则能够产生诸多不同的喷气组合
来实现最优阻尼. 当航天器姿态机动至喷气阀中mi

模值最大者的方向与航天器角动量方向重合时, 满
足:

∆timi = p (13)

式中, ∆ti 表示喷气阀 i 的开机时长, 结合式 (3) 有:

∆timi = ∆tjmj + ∆tkmk + ∆tlml (14)

由于mi 模最大, 可得:

∆ti =∆tj

(mj ·mi)
(mi ·mi)

+ ∆tk

(mk ·mi)
(mi ·mi)

+

∆tl

(ml ·mi)
(mi ·mi)

≤ ∆tj + ∆tk + ∆tl (15)

上式等号当且仅当mj = mk = mi = mi 时

成立, 这表明只需将航天器的mi 机动至与航天器

角动量方向重合便可实现燃料消耗的全局最优.

因此, 对于给定姿态, 一定存在 3 个喷气阀的组
合方案实现燃料消耗最优. 而对于非给定姿态, 当航
天器角动量与喷气阀作用力矩反向同向时, 便可实
现全局燃料最优, 此时双飞轮组合能够控制喷气作
用力矩反向与航天器角动量同向.

1.2 双飞轮控制原理

双飞轮仅能直接产生两个方向的控制力矩, 在
航天器转动时还会伴随耦合力矩, 该耦合力矩可用
来阻尼航天器的角速度.
双飞轮进行航天器的角动量阻尼控制的方法为:

(
ḣ1

ḣ2

)
=

(
d1ω · e1

d2ω · e2

)
, d1 > 0, d2 > 0 (16)

式中, ḣ1 和 ḣ2 分别表示飞轮 1 和 2 的角动量变化
率, ω 表示航天器的角速度. e1 和 e2 分别表示飞轮

1 和 2 的旋转方向. d1、d2 为控制系数. 上式表明飞
轮轴向的航天器角速度会被阻尼, 而在双飞轮无法
控制的方向上, 航天器的角速度不会直接受飞轮阻
尼而消除. 航天器的动力学方程可以写为:

Jω̇ + ω × (Jω + h1 + h2) + ḣ1 + ḣ2 = 0 (17)

将双飞轮分别安装在航天器的 x、y 轴上, 上式
写成分量形式:




J11ω̇x + (J33 − J22) ωyωz + d1ωx − h2ωz = 0

J22ω̇y + (J11 − J33) ωxωz + d2ωy + h1ωz = 0

J33ω̇z + (J22 − J11) ωxωy + h2ωx − h1ωy = 0
(18)

对上式左右点乘角速度矢量 ω 有:

J11ωxω̇x + J22ωyω̇y + J33ωzω̇z =

− d1ω
2
x − d2ω

2
y (19)

以 Ψ = 1
2

(
J11ω

2
x + J22ω

2
y + J33ω

2
z

)
表示航天

器自身角速度的能量函数, 上式可以写成:

Ψ̇ = −d1ω
2
x − d2ω

2
y ≤ 0 (20)

此处定义航天器维持仅 z 轴方向的旋转且飞轮

角动量均为零的状态为奇异状态, 奇异状态不受外
部干扰时会维持. 下面说明三个问题:

1) 奇异状态是一个不稳定状态
假设对奇异状态施加飞轮小转动的扰动 ∆h 时,

航天器、飞轮组成的系统不再是奇异状态, 航天器的
能量函数 Ψ 会衰减, 用 ωz0 表示奇异状态的航天器

z 轴角速度, 则:

1
2

(
J11ω

2
x + J22ω

2
y + J33ω

2
z

)
<

1
2

(
J33ω

2
z0

)
(21)
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假设航天器还会回到奇异状态, 则由角动量守
恒定律:

J33ωz =
√

(J33ωz0)
2 + ∆h2 (22)

很明显式 (21) 与式 (22) 矛盾. 所以, 奇异状态
是一个不稳定状态.

2) 航天器停转状态是一个稳定状态
航天器停转时, 航天器的角动量都被飞轮吸收,

航天器的角速度能量函数降到最低 0. 当航天器不
在停转状态和奇异状态时, 分为两种情况分析稳定
性.
第一种情况为 ωz = 0 时, 因航天器不在停转状

态, 所以 ωx、ωy 不会同时为零, 即能量函数的导数
小于零, 能量函数会衰减.
第二种情况为 ωz 6= 0 时, 因航天器不在奇异状

态, 所以 ωx = ωy = h1 = h2 = 0 不会成立. 只要
ωx、ωy 中至少有一个非零, 则能量函数会衰减; 在
ωx、ωy 均为零时, 则 h1、h2 中至少有一个非零, 从
式 (18) 中看出, ωx、ωy 的导数至少有一个非零, 这
就意味着 ωx、ωy 均为零的状态会立即消失, 能量函
数最终还是会衰减.

因此航天器不在停转状态和奇异状态时, 其能
量函数会衰减, 同时航天器的奇异状态是一个不稳
定状态, 因此航天器停转状态是一个全局稳定状态.

3) 阻尼系数较大、转动惯量均匀时, ωz 几乎单

调衰减

在阻尼系数较大、转动惯量均匀时, 航天器的
ωx、ωy 会被快速阻尼至零, 而其外激励会使之发生
变化. 由式 (18), 认为转动惯量均匀, 近似有:





ωx ≈ 1
J11s + d1

(h2ωz)

ωy ≈ 1
J22s + d2

(−h1ωz)
(23)

因此,可以认为 ωx 和 ωy 分别是 h2ωz 和−h1ωz

延迟响应, 即它们同号. 更进一步根据 J33ω̇z ≈
h1ωy − h2ωx ≈ −λ1h1

2ωz − λ2h2
2ωz 可知 ωz 是

单调衰减的.
综上所述, 只要系统不属于仅绕 z 轴旋转且飞

轮不转的奇异状态, 则最终 ωx、ωy、ωz 趋于零, 系
统角动量转移到了双飞轮角动量上. 此时, 可通过安
装在该平面上的单喷气作用力矩反向机动至航天器

角动量方向进行喷气阻尼. 由于航天器仅在 xoy 平

面上有执行能力, 应该通过绕 xoy 平面上某个轴进

行转动, 如图 1 所示.

图 1 单喷气力矩反向转动示意图

Fig. 11 The sketch of rotation of negative direction of

single jet

以 H = (hx, hy, hz) 表示航天器角动量方向,
m = (mx,my,mz) 表示喷气在本体下的作用力矩
反方向, 不妨令m 为 x 轴, 则在 xoy 平面上的机动

轴 q = (qx, qy, qz) 可以表示为:




qx = hy

hx
2+hy

2+hz
2

qy = 1− hx

hx
2+hy

2+hz
2

qz = 0

(24)

控制律的设计为:




κ =
√

(hzqy)
2 + (hzqx)

2 + (hyqx − hxqy)
2

Tx = −Dxωx − Px

hzqxqy

|qy|κ
Ty = −Dyωy − Py

hzqy
2

|qy|κ
(25)

式中, Tx、Ty 为控制力矩, Dx、Dy、Px、Py 为控制

系数. 喷气力矩反向与航天器角动量方向接近时, 使
用喷气进行阻尼, 控制律为:

Tjet = −ξH (26)

式中, Tjet 为喷气控制力矩, ξ 为控制系数.
基于喷气最优组合和双飞轮控制原理, 通过理

论推导给出共面双飞轮 –单喷气的航天器姿态阻尼
控制方案, 可在消耗燃料最少时, 实现航天器的姿态
阻尼控制. 当姿态阻尼完成后, 会得到的零角动量航
天器, 进而使用双飞轮进行的全姿态机动控制.

2 全姿态机动原理

第 1 节描述了双飞轮单轴姿态机动及喷气最优
阻尼原理, 本节将在姿态阻尼完成之后得到零角动
量航天器, 以双飞轮完成全姿态机动 (三轴姿态机
动) 的控制设计.
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姿态机动的本质可以描述为航天器上的两个固

连矢量指向预期方位. 可通过 xoy 平面上的转动轴

实现固连矢量指向控制, 分为绕第一个轴转动和绕
第二个轴转动. 在第一个固连矢量机动至与预期方
位重合时, 再绕第一个固连矢量旋转使第二个固连
矢量机动到位, 如图 2 所示:

图 2 全姿态机动原理示意图

Fig. 2 The sketch of full attitude maneuver

基于双轴旋转的的控制方法, 可实现姿态机
动, 用 ex = (1, 0, 0)、ey = (0, 1, 0) 表示航天器固
连 x 轴、y 轴, 用 exf = (exfx, exfy, exfz)、eyf =
(eyfx, eyfy, eyfz) 表示对应 ex、ey 的期望方向:

{
Cx = ex × exf

Cy = ey × eyf

(27)

如果 Cx 更接近 xoy 平面, 则 q = (qx, qy, qz)
为: 




qx = exfy

qy = 1− exfx

qz = 0

(28)





κ =
√

(exfzqy)
2 + (exfzqx)

2 + (exfyqx − exfxqy)
2

Tx = −Dxωx − Px

exfzqxqy

|qy|κ
Ty = −Dyωy − Py

exfzqy
2

|qy|κ
(29)

如果 Cy 更接近 xoy 平面, 则 q = (qx, qy, qz)
为: 




qx = 1− eyfy

qy = eyfx

qz = 0

(30)





κ =
√

(eyfzqy)
2 + (eyfzqx)

2 + (eyfyqx − eyfxqy)
2

Tx = −Dxωx + Px

eyfzqx
2

|qx|κ
Ty = −Dyωy + Py

eyfzqxqy

|qx|κ
(31)

基于双飞轮全姿态机动原理, 在两个固连矢量
中, 通过分析它们机动至目标指向的转动角度大小,
可先使机动转动角度较小的固连矢量与预期方位接

近重合, 再实现另一个固连矢量机动至预期方位.

3 数值仿真验证及分析

为了验证上述提出的共平面双飞轮 –单喷气最
优控制方法, 仿真过程包括星体角动量阻尼、全姿态
机动过程. 为体现阻尼方法能够实现燃料最优, 对
比力矩方向分别在 +x、+y、+z、−x、−y、−z 的

6 喷气组合, 以相同的初始条件进行仿真验证. 本文
以某航天器 1◦/s 的初始速率、飞轮存在初始 1 Nms
的角动量进行仿真计算, 并将喷气安装在 +y 轴上,
使之能够产生 −x 方向的力矩, 如图 3 所示.

图 3 航天器、飞轮喷气安装示意图

Fig. 3 The installation of flywheel-jet on spacecraft

1) 星体角动量阻尼仿真
针对双飞轮航天器阻尼, 理论分析发现可将航

天器角速度阻尼至零附近. 图 4 给出了仿真中航天
器角速度的变化示意图. 发现通过施加双飞轮阻
尼航天器转动的控制律, 可实现对 x、y 轴角速度

的直接阻尼控制, 以及对 z 轴角速度的间接阻尼控

制. 从图中可以看出, 在控制律的作用下, z 轴角

速度呈现衰减的趋势, 最终航天器阻尼的精度达到
了 4.0110× 105 rad/s. 航天器的角动量最终被飞轮
吸收, 双飞轮最终将航天器 z 轴的角动量衰减至约

4× 105 Nms.
图 5 给出了针对双飞轮姿态机动至喷气阻尼的

仿真结果, 图中显示了双飞轮控制喷气力矩反方向
至航天器角动量方向的过程及喷气在二者方向接近

重合时进行阻尼控制的过程. 控制过程中 x 轴角速

度要大于其他两个轴, 当喷气阻尼动作执行后, 航天
器的角速度得到衰减并趋于稳定. 图 6 为航天器总
角动量的变化情况, 发现在喷气作用下, 航天器的角
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动量呈现阶梯式衰减, 最终衰减至 1 × 103 Nms 达
到稳定.

图 4 双飞轮阻尼时航天器角速度的变化

Fig. 4 The variation of spacecraft angular velocity by

two flywheels′ damping

图 5 双飞轮姿态机动喷气阻尼的航天器角速度变化

Fig. 5 The variation of spacecraft angular velocity by

two flywheels′ maneuver and jet′s damping

图 7 给出了双飞轮姿态机动喷气启动阻尼的工
作时间和 6 喷气组合启动阻尼的工作时间变化的对
比示意图, 当航天器稳定工作时, 航天器系统角动量
消耗量为 1.33Nms,喷气消耗的角动量为 1.33Nms,
二者相同, 表明喷气消耗的燃料无浪费. 而使用 6
喷气组合直接进行姿态阻尼的喷气角动量消耗量为

1.97Nms, 增加了 48.1%, 可见双飞轮喷气阻尼的方
案是最优的.

2) 全姿态机动仿真
当双飞轮姿态机动偏航 90◦ 时, 将阻尼控制及

姿态机动的全过程进行仿真演示, 姿态角速度控制
精度为 0.1◦/s, 仿真结果如图 8 和 9 所示. 稳定之
后, 姿态接近目标值后, 机动轴在 x 轴与 y 轴间切

换, 呈现出一定的震荡特性, 如图 8 所示, 从图 9 发
现最终的姿态控制精度小于 1◦.

图 6 双飞轮姿态机动喷气阻尼的航天器角动量变化

Fig. 6 The variation of spacecraft angular momentum by

two flywheels′ maneuver and jet′s damping

图 7 喷气工作时间对比示意图

Fig. 7 Comparison of working time by jet

图 8 姿态角速度的变化示意图

Fig. 8 The variation of angular velocity
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图 9 控制角度随控制时间的变化示意图

Fig. 9 The control angle varies along the control time

4 结束语

本文针对欠驱动航天器的姿态控制, 结合喷气
姿态阻尼的角动量等效原理, 在给定姿态、非给定姿
态两种情况下推导出燃料消耗最小时喷气阀的最优

组合方案. 进一步为了实现喷气的全局最优, 结合欠
驱动飞轮姿态控制策略, 分析欠驱动飞轮航天器的
姿态控制原理及稳定性, 提出共面双飞轮 –单喷气
的配置方案, 该方案可通过双飞轮组合稳定航天器
的角速度, 并达到燃料全局最省的预期姿态机动. 在
此基础上, 提出绕两轴旋转的姿态机动路径规划方
法来实现航天器姿态机动与稳定控制.
最后, 对双飞轮 –单喷气的姿态速率阻尼和姿

态机动进行仿真, 验证了双飞轮 –单喷气的姿态阻
尼方法能够实现喷气燃料消耗最少; 验证了两次旋
转轴机动的双飞轮控制方法能够实现姿态机动控制.
仿真结果表明共面双飞轮 –单喷气的欠驱动姿态阻
尼方案能够在较少硬件配置下实现对航天器的姿态

控制, 且消耗燃料最少.
另外, 本文研究中尚未考虑挠性航天器的欠驱

动最优控制问题, 未来将在挠性振动干扰之下研究
欠驱动双飞轮 –单喷气航天器的最优控制特性.
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