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一类航天器控制系统反馈调度方法研究

孙　帅，王　磊，李声涛
（北京控制工程研究所，北京　１００１９０）

摘要：针对目前航天器控制系统普遍采用静态调度方式，不能够及时调整计算资源分配的问题，提出了一种基于执行

时间测量的计算资源反馈调度算法；该方法一方面保证航天器在工作时间段控制精度达到指标要求，另一方面能够动态调

整计算资源与控制增益，降低系统功耗；同时在计算机发生故障时保证航天器控制系统稳定运行；最后通过仿真分析验证

了方法有效性。
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０　引言

信息物理系统 （ｃｙｂｅｒ－ｐｈｙｓｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ）是近年来控

制与计算机领域兴起的一个重要研究方向。其主要内容是

将系统中控制、计算、通信的过程当作一个整体来考虑，

研究其中信息系统行为与对象物理状态间的互动关系，从

而进一步提升系统性能［１２］。而基于对信息系统状态测量并

在线对系统计算或通信资源进行分配的反馈调度方法就成

为了ＣＰＳ研究中的一条重要技术路线。

与此同时，随着人类在太空的活动日益频繁，宇航任

务模式也更加多元，进一步降低太空活动的成本，提高航

天器自主任务管理能力的需求也不断提高。如何进一步提

高航天器控制系统自主运行的能力、提升控制性能、节约

能量消耗、提升容错能力和故障判读、处置［３］能力，也成

为航天器控制系统研究中的关键问题之一。

在已有的国内外研究成果中，在文献 ［４］中首次提出

了反馈调度的概念和一般的设计思路。文章对嵌入式微处

理器的利用率和计算任务的截止时间丢失率进行实时测量，

将其与各自设计值的误差作为模型输入，建立误差传递函

数。通过不断调整给各个计算任务分配的任务周期，对

ＣＰＵ利用率进行动态调节。文献 ［５］研究了控制性能与微

处理器电压之间的关系。其将处理器期望利用率，各个任

务最大、最小执行时间等参数共同输入调度模型，利用弹

性调度算法，设计出了一套考虑处理器能耗的任务调度方

法。文献 ［６］将反馈调度方法应用在一类机械臂的控制系

统设计过程中，将控制算法分解成不同的周期性任务，按

照其数值大小分配权重，从而动态分配计算资源，在保证

性能的前提下达到了节约计算资源的目的。文献 ［７］将模

糊控制方法应用于反馈调度算法的设计中。在文章中其应

用双层的模糊逻辑，首先使用第一层模糊逻辑来调整任务

优先级从而降低截止时间丢失率，再应用第二次模糊逻辑

在线调整和分配任务周期来控制处理器计算资源的利用率。

与传统调度方法相比较，在相同处理器利用率条件下达到

更高控制精度。文献 ［８］是设计了一种考虑在可调度性约

束条件下，基于固定优先级的单调速率调度的多任务系统

最优任务周期分配算法。并通过物理实验验证了算法的有

效性。

文献 ［９］是航天器容错控制与故障诊断方面的一篇比

较权威的综述。从文中可知，目前航天器控制系统的故障

研究主要集中在执行机构 （如推力器、反作用轮）以及测

量机构 （陀螺、敏感器）的故障上，而且多以开环的故障

诊断方式为主。一般方法是利用先进控制算法在执行机构

故障时设计欠驱动的控制算法，以及应用滤波估计方法在

无直接测量输出情形下对状态量进行重构与估计。而对于

航天器上嵌入式计算与通信系统的故障研究较少，仅有在

网络控制领域会分析数据丢包等故障，但诸如处理器因为
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供电电压不足或多核处理器部分故障导致的降频等故障形

式，以及相关的容错控制方法未见研究成果发布。

本文主要结合已有的反馈调度方法，设计了一种基于

对任务执行时间测量的在线反馈调度与控制算法。能够通

过调节任务执行周期，一方面保证航天器在轨工作过程具

有满足指标的高控制精度，另一方面可以使航天器在轨的

非工作过程通过延长控制周期，来降低整个轨道周期的平

均能耗。与此同时，在处理器发生降频故障时，能够自主

调节任务的周期分配，保证航天器姿态稳定。文章结构如

下：第一部分引言介绍文章的主要研究内容及背景；第二

部分给出所研究问题的数学模型；第三部分介绍所提出的

反馈调度与控制算法；第四部分为仿真验证；第五部分为

文章的结论。

１　问题描述

航天器线性化姿态动力学模型可描述为［１０］：

犑狓̈φ＋（犑狔－犑狕）ω
２
狅φ＋（犑狔－犑狕－犑狓）ω狅


ψ＝狌狓＋犜狓

犑狔̈θ＝狌狔＋犜狔

犑狕̈ψ＋（犑狔－犑狕）ω
２
狅ψ－（犑狔－犑狕－犑狓）ω狅


φ＝

狌狕－ω狅犺狓＋犜狕

（１）

　　犑狓犑狔犑狕为航天器三轴的主转动惯量。ω狅为航天器所在轨

道的角速度。φ，θ，ψ为航天器在轨道坐标系内的姿态角变量。

狌＝［狌狓 狌狔 狌狕］
犜
∈瓗

３为三轴的控制力矩，由安装在航天

器内部主惯量轴上的反作用飞轮提供，犜＝ ［犜狓 犜狔 犜狕］
犜

∈ 瓗
３为航天器在空间中所受的外部干扰力矩。在本文研究

的小型低轨航天器的运行过程中，所受到的干扰力矩主要

为地球重力梯度力矩，可以描述为：

犜狓 ≈－３ω
２
狅（犑狔－犑狕）φ

犜狔 ≈－３ω
２
狅（犑狓－犑狕）θ

犜狕≈０

（２）

　　联立式 （２）可得到系统模型的状态空间表达式：

狓＝犃狓＋犅狌

狔＝犆狓
（３）

　　其中：狓＝（狓狆　狓犱）＝（φ θ ψ

φ
θ 
ψ）

犜，狓狆为姿态

角状态，狓犱 为角速度率状态。

犃＝

０３×３ 犐３×３

－犪／犐狓 ０ ０ ０ ０ －犫／犐狓

０ －犱／犐狔 ０ ０ ０ ０

０ ０ －犮／犐狕 犫／犐狕

烄

烆

烌

烎０ ０

，

犅＝

０３×３

１／犐狓

１／犐狔

１／犐

烄

烆

烌

烎狕

，犆＝犐６×６

　　其中：

犪＝４（犑狔－犑狕）ω
２
狅，犫＝ （犑狔－犑狓－犑狕）ω狅

犮＝ （犑狔－犑狓）ω
２
狅，犱＝３（犑狓－犑狕）ω

２
狅

　　星上控制系统采用计算机控制模式，所以将式 （３）进

行离散化处理，得到：

狓（犽＋１）＝犉（犜）狓（犽）＋犌（犜）狌（犽）

狌（犽）＝－犓狓（犽）
（４）

　　其中：犓为反馈增益阵，根据控制算法求得，犜为采样

周期。一般来说，对于计算机控制系统越小的控制周期能

够实现更高的控制精度。而同时越小的周期就意味着系统

需要将更多的ＣＰＵ分配资源给控制系统。对于低轨道航天

器而言，其轨道周期约９５ｍｉｎ，但其中需要航天器进行高

精度指向控制的工作时段只有约１０ｍｉｎ，其余时间均可认

为是控制系统的非工作时段。所以在任务设计时可以在工

作时段给控制系统分配较多的计算资源，提高控制精度，

而在非工作时段可将资源分配给如数据处理、通信等系统，

提高任务完成质量，优化航天器的整体性能。

航天器的控制任务在星载嵌入式系统上具体实现时，要

将数据采集、计算、输出的过程分解为顺序执行的几个周期

性子任务［１１］。对于微小型航天器控制系统而言，由于功耗和

体积限制苛刻，所以各个测量敏感器需要共用一块ＣＰＵ。其

一阶状态量狓狆 以及二阶状态量狓犱 通过 ＭＥＭＳ地球、太阳敏

感器和三轴陀螺仪进行采集。计算单元在一个控制周期开始

时发出采集指令，在经过一段执行时间后，所采集到的状态

量进入系统内存中，在控制算法所需的状态量均采样得到之

后，一同送入处理器，代入控制算法进行运算，最终将计算

机所生成的控制指令发到执行机构。整个控制任务的周期为

采样周期犜，狓狆 的采集的子任务执行时间为犮狆，狓犱 的采集子任

务执行时间为犮犱，最终控制算法执行及输出子任务执行时间

为犮狅。在此过程中，ＣＰＵ用于控制任务的利用率可表示为犝犪

＝（犮狆＋犮犱＋犮狅）／犜＜１。在相同的软硬件环境内，ＣＰＵ功耗犈

与利用率直接相关，存在表达式：

犈∝ ∑
犖

犻＝１

犮犻
犺（ ）犻

２

（５）

　　整个控制任务模型可以描述为τ犮（犮狆，犮犱，犮狅，犜，犝犪），对于

传统的航天器控制系统而言，一般在设计过程中就确定一

个固定参数的τ犮。不同任务间留够充足的时间裕量避免时序

冲突。这种思路的优点是便于进行不同系统间的衔接，设

计难度较低。但随着对航天器集约化要求及容错能力日益

提高，就需要设计一种能够自主灵活分配资源，处置故障

的调度与控制算法。

图１　反馈调度算法结构图

２　算法描述

本文所研究的此类反馈调度算法，其实现过程主要分
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为三个步骤：第一是任务执行时间测量；其内容是对处理

器在一个控制周期内所需执行的各个任务的具体耗时进行

测量与估计；第二是资源调度；其核心是根据上层软件分

配给控制系统的可用处理器利用率以及控制任务所需的执

行时间，来调整控制周期。第三是反馈增益计算；即根据

新的控制周期，来重新调整控制算法中的控制增益。如果

不进行调整，有可能造成控制性能下降甚至系统发散。本

反馈调度算法结构如下所示。

其中犆犻为任务执行时间，犝狉为系统给控制任务的ＣＰＵ

利用率，狔狉为控制系统的参考输入。

２１　执行时间测量

犆犻为反馈调度器对ＣＰＵ内不同任务执行时间的测量。

一般来说可以通过对计算单元内时间片的判读得到，但其

中会存在因量化效应、时间抖动产生的噪声，需要进行滤

波估计。而反馈调度算法的另外一个重要功能就是当计算

单元发生故障，导致执行时间发生变化时，传统的固定参

数的优先级调度方法会产生计算超时等时序问题，导致系

统失控，而反馈调度方法能够自主调整任务周期，调整控

制增益，保证控制系统稳定运行。

执行时间测量模型可描述为：

犆犻＝珚犆犻＋狑 （６）

　　其中：珚犆犻为测得的一段时间内的平均执行时间值，犆犻为

任务实际执行时间，狑为噪声。在此，本文选用一个简单的

数字滤波器来进行处理，可得平均执行时间估计值珚犆
＾

犻表达

式为：

珚犆
＾

犻 ＝犽犮（１＋狕
－１）珚犆犻 （７）

　　犽犮为滤波系数。反馈调度算法就是通过对一段时间内

珚犆
＾

犻的测量，来决定任务周期的分配。

２２　资源调度

犝狉为ＣＰＵ分配给控制系统的参考利用率，一般由操作

系统及任务规划软件决定。

定义调度任务模型为τ狊（犮狊，犜狊），一般情况下为保证计算

资源有效利用及系统稳定，调度周期不易过小，设定犜狊＞

３犜。调度任务的作用就是根据给系统给控制任务分配的

ＣＰＵ利用率，来对控制周期进行分配，并计算相应的控制

增益。则根据式 （７），有控制周期表达式为：

犜（犽＋１）＝∑
珚犆
＾

犻（犽）

犝狉（犽）
（８）

　　但由于犝狉∈（０，１），所以可得到犜＞∑珚犆
＾

犻；与此同时在

控制系统设计中，往往要求系统采样频率大于系统带宽ω犱５

倍以上，所以可得到任务周期的约束条件为：

∑珚犆
＾

犻＜犜＜
０．２

ω犱
（９）

２３　控制增益计算

控制增益计算一般应用计算机控制理论，根据系统状

态矩阵及采样周期计算控制增益阵。本文中采用离散最优

控制方法，将系统式 （４）带入Ｒｉｃａｔｔｉ方程：

犉犜犛犉－犛－犉
犜犛犌（犌犜犛犌＋犚）－

１犌犜犛犉＋犙＝０

　　其中：正定阵犙 和犚 为二次型指标的加权阵，表达

式为：

犑＝∑
∞

犽＝１

（狓（犽）犜犙狓（犽）＋狌（犽）
犜犚狌（犽））

　　解得对称阵犛，再解出：

犓＝ （犌
犜犛犌）－１犌犜犛犉 （１０）

　　其中：犙越大则得到的控制精度越高，而犚越大则控

制输出则越小，犙和犚 的选择决定了控制精度与控制输出

的折中关系，同时也需要谨慎调节以避免执行机构输出达

到饱和。

此时就可以保证对于调度算法给出的任务周期犜，找到

一个对应的最优反馈增益阵犓。

３　仿真分析

仿真研究的任务背景是一个微型低轨道航天器，工具

使用 Ｍａｔｌａｂ中Ｔｒｕｅｔｉｍｅ工具箱。仿真参数如表１所示。

表１　仿真参数设置
［１２］

质量 ３ｋｇ 轨道高度 ５００ｋｍ

犐狓 ０．０２５ｋｇ·ｍ
２ 最大力矩 ０．０３Ｎ·ｍ

犐狔 ０．０２５ｋｇ·ｍ
２ 犮狆 ２０ｍｓ

犐狕 ０．００５ｋｇ·ｍ
２ 犮犱 ３０ｍｓ

ω狅 ０．００１１ｒａｄ／ｓ 犮狅 ４０ｍｓ

轨道周期 ９５ｍｉｎ 犽犮 ０．５

指标要求 ±０．５° 仿真时长 １８００ｓ

控制系统参考输入是狔狉 ＝ ［狓狆狉 狓犱狉］
犜，其中：

狓狆狉 ＝ ［０ ０ ０］犜ｄｅｇ

狓犱狉 ＝ ［０．５７ｓｉｎ（狋／４０），－０．５７ｃｏｓ（狋／５０），

０．５７ｓｉｎ（狋／６０）］犜ｄｅｇ／狊

　　系统状态初值为狓狆０ ＝ ［１ －０．５ ０．５］犜ｄｅｇ，狓犱０ ＝

［０．０２ ０．０１ ０．０５］犜ｄｅｇ／狊。

在此设定航天器的轨道周期在狋∈［６００，１０００］ｓ时为工

作弧段，要求在此时段内达到指标跟踪精度要求，以便于

载荷正常工作。而在其余非工作时段内，要求航天器姿态

保证跟踪误差较小，保证航天器姿态可控即可。而在狋＝

１２００ｓ时，给系统注入计算单元发生故障，验证反馈调度

系统的容错能力。此时处理器降频至０．２５犳，则任务执行

时间均变为标称值的４倍 （考虑控制任务代码执行速率均

与处理器速度相关）。

根据以上所交代的任务背景，可得到各个时段内控制

系统分配到的计算单元的任务参数为：

τ犮（犮狆，犮犱，犮狅，犝犪）＝τ犮（０．０２狊，０．０３狊，０．０４狊，０．０５），

狋∈ （０，６００］狊

τ犮（犮狆，犮犱，犮狅，犝犪）＝τ犮（０．０２狊，０．０３狊，０．０４狊，０．５），

狋∈ （６００，１０００］狊

τ犮（犮狆，犮犱，犮狅，犝犪）＝τ犮（０．０２狊，０．０３狊，０．０４狊，０．０５），

狋∈ （１０００，１２００］狊

τ犮（犮狆，犮犱，犮狅，犝犪）＝τ犮（０．０８，０．１２，０．１６，０．０５），

狋∈ （１２００，１８００］狊

τ狊（犮狊，犜狊）＝τ狊（０．０２狊，１０狊），狋∈ （０，１８００］

烅

烄

烆 狊
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　　图２为计算单元利用率变化曲线，实线为计算单元利

用率的参考输入，虚线为根据为系统实际利用率。可以看

出本文给出的反馈调度算法对利用率需求变化具有很高的

跟踪精度。特别是在１２００ｓ故障注入时刻之后，如图所示，

调度算法经过３０ｓ，即３个调度周期后使系统计算利用率恢

复到参考输入水平。

图２　ＣＰＵ利用率变化曲线

图３为航天器在轨姿态角状态变化曲线，从图３可以看

出，在整个仿真时间段内，即使在１２００ｓ故障发生后内角

度跟踪精度均保持在±５°之内。在所设置的航天器工作弧段

６００～１０００ｓ内，系统姿态控制精度从±１．５°提升到±０．５°，

达到性能指标要求。而对于传统控制与调度方法，要保证

工作弧段性能指标要求，就需要在整个周期内保持控制精

度在±０．５°之内，这就需要计算单元给控制系统分配固定的

计算资源以保证任务要求，在非工作时段就会造成一定的

计算资源浪费及过多的能耗损失。所以本文提出的反馈调

度方法与传统方法相比，根据式 （５）可知，在一个轨道周

期之内控制系统能够极大的节约ＣＰＵ能耗及计算资源。

图３　角度变化曲线

图４～６为基于Ｔｒｕｅｔｉｍｅ工具箱得到的计算单元内部的

工作时序仿真结果。从图４可知，在６００ｓ之后因为航天器

进入指向跟踪的工作弧段，系统给予控制系统的计算资源

有所增加，此时的控制任务周期从２ｓ降为０．２ｓ左右，而

同时由图３所示的系统状态变化曲线上也能反映在得到更

多ＣＰＵ资源后，航天器的控制精度明显提高，验证了反馈

调度算法能够动态分配资源，提高系统整体性能。

图４　工作时段时序变化曲线

由图５可以发现，在１２００ｓ对航天器进行了故障注入

之后，控制任务中的各个子任务的执行时间显著增加。但

从图６可以看出，在１２１０ｓ之后，经过一个调度之后，系

统的控制周期开始逐渐变大，说明反馈调度系统已经及时

感知到了故障的发生，并采取了相应的应对策略。

图５　故障时刻执行时间变化

图６　故障后任务周期变化

同时这也验证了反馈调度算法能够通过调整控制周期

来保证系统的实际ＣＰＵ利用率的恒定，从而保证控制系统

内部任务之间以及控制系统与其他需要使用ＣＰＵ的系统间

不会发生时序冲突，保证整个航天器系统能够稳定运行。

４　结论

本文介绍了一类应用于航天器控制系统的动态调度ＣＰＵ

（下转第７４页）


