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ａｕｔｈｏｒ ｏｆ Ｒｅｆ．［１］ ． Ｃｏｐｙｒｉｇｈｔ ２０２３）

Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｃｅｓｓ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ

Ｆｉｇ． ３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅｎｅｒｇｙ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｔｏ ｅａｒｔｈ ｆｏｒ ａ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａ［ ２－３ ］

　 　 Ｏｖｅｒ ｔｈｅ ｐａｓｔ ｆｏｕｒ ｄｅｃａｄｅｓ， Ｋａｎｅ􀆳ｓ ｔｈｅｏｒｅｍ［ ８ ］

ｈａｓ ｅｍｅｒｇｅｄ ａｓ ａ ｎｏｖｅｌ ａｎａｌｙｓｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ
ｄｙｎａｍｉｃｓ． Ｔｈｉｓ ｔｈｅｏｒｅｍ， ｂｕｉｌｄｉｎｇ ｕｐｏｎ Ｄ􀆳Ａｌｅｍｂｅｒｔ􀆳ｓ
ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ， ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｓ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ／ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ
ａｎｇｌｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｓ ａｎ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｖａｒｉａｂｌｅ ｔｏ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅ ｓｙｓｔｅｍ ｍｏｔｉｏｎ． Ａｓ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
ｉｎｃｒｅａｓｅ ｉｎ ｓｉｚｅ， Ｗｉｅ［ ９ ］ ｈａｓ ｏｂｓｅｒｖｅｄ ａ ｓｕｂｓｔａｎｔｉａｌ
ｄｅｃｒｅａｓｅ ｉｎ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ， ｌｅａｄｉｎｇ ｔｏ ｐｒｏｎｏｕｎｃｅｄ
ｆｌｅｘｉｂｉｌｉｔｙ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ． Ｔｈｉｓ ｆｌｅｘｉｂｉｌｉｔｙ ｃａｎ

ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ ｉｍｐａｃｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ ｗｈｅｎ ｔｈｅ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｉｓ ｓｕｂｊｅｃｔｅｄ ｔｏ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｔｏｒｑｕｅ．

Ｒｅｃｅｎｔ ｓｔｕｄｉｅｓ ｈａｖｅ ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｔｈｅ Ｕｄｗａｄｉａ⁃
Ｋａｌａｂａ （Ｕ⁃Ｋ） ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃ（ＭＢＤ） ｆｏｒｍｕｌａ
ｔｏ ｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙ ｍｏｄｅｌ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ ｓｙｓｔｅｍｓ
ｕｓｉｎｇ ｌｕｍｐｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｍｅｔｈｏｄｓ［ １０ ］ ． Ｔｈｉｓ ｅｘｔｅｎｓｉｏｎ
ｅｘｐｌｏｒｅｓ ｔｈｅ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ，
ｐｒｏｖｉｄｉｎｇ ｄｅｅｐｅｒ ｉｎｓｉｇｈｔｓ ｉｎｔｏ ｉｔｓ ｄｙｎａｍｉｃｓ．
Ａｄｄｉｔｉｏｎａｌｌｙ， ａ ｓｔａｂｌｅ ａｎｄ ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

·２·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

ｓｔｒａｔｅｇｙ ｈａｓ ｂｅｅｎ ｐｒｏｐｏｓｅｄ［ １１ ］， ｓｕｉｔａｂｌｅ ｆｏｒ ｍｕｌｔｉ⁃
ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃｓ （ ＭＦＢＤ） ａｎｄ ｔｈｅ ｄｉｓｃｒｅｔｅ
ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｅｔｈｏｄ （ＤＥＭ） ． Ｔｈｉｓ ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ｅｎａｂｌｅｓ ｔｈｅ
ｉｎｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ ｏｆ ＤＥＭ ｉｎｔｏ ＭＦＢＤ ｓｏｆｔｗａｒｅ，
ｅｎｈａｎｃｉｎｇ ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｃａｐａｂｉｌｉｔｉｅｓ ｆｏｒ ｓｕｃｈ ｓｙｓｔｅｍｓ．

Ｉｎ Ｃｈｉｎａ， ｒｅｓｅａｒｃｈｅｒｓ ｈａｖｅ ｔｒｅａｔｅｄ ａ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ａｓ ａ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｂｅａｍ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［ １２ ］ ． Ｕｓｉｎｇ
Ｌａｇｒａｎｇｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ， ｔｈｅｙ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ａ ｒｉｇｉｄ⁃ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｐｒｉｍａｒｙ ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌ ｏｆ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ． Ｔｈｉｓ ｍｏｄｅｌ ｖｅｒｉｆｉｅｓ ｔｈｅ ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ ｏｆ
ｄｙｎａｍｉｃ ｒｉｇｉｄｉｔｙ ｉｎ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｄｕｒｉｎｇ
ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｍｏｔｉｏｎ， ｐｒｏｖｉｄｉｎｇ ｖａｌｕａｂｌｅ ｉｎｓｉｇｈｔｓ ｉｎｔｏ
ｔｈｅｉｒ ｂｅｈａｖｉｏｒ．

Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ， ａ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌ ｈａｓ
ｂｅｅｎ ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ ｆｏｒ ｃｅｎｔｒａｌ ｒｉｇｉｄ⁃ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｂｅａｍ
ｓｙｓｔｅｍｓ［ １３－１４ ］ ． Ｔｈｉｓ ｍｏｄｅｌ ａｄｄｒｅｓｓｅｓ ｒｉｇｉｄ⁃ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｐｒｏｂｌｅｍｓ ａｎｄ ａｐｐｌｉｅｓ ｃｌａｓｓｉｃａｌ ｌｉｎｅａｒ
ｑｕａｄｒａｔｉｃ ｒｅｇｕｌａｔｏｒ （ ＬＱＲ） ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｃｅｎｔｒａｌ ｒｉｇｉｄ⁃ｃａｎｔｉｌｅｖｅｒ ｂｅａｍ ｓｃｅｎａｒｉｏｓ． Ｔｈｉｓ
ａｐｐｒｏａｃｈ ｃａｎ ｂｅ ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｔｏ ｏｔｈｅｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ， ｂｒｏａｄｅｎｉｎｇ ｉｔｓ ａｐｐｌｉｃａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ
ｅｎｈａｎｃｉｎｇ ｔｈｅ ｏｖｅｒａｌｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｓｕｃｈ ｓｙｓｔｅｍｓ．

Ｔｈｅ ｑｕａｓｉ⁃ｓｕｎ⁃ｐｏｉｎｔｉｎｇ （ ＱＳＰ ） ｓｃｈｅｍｅ，
ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｂｙ Ｌｉ［ １５ ］ ｆｒｏｍ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ｅｘｈｉｂｉｔｓ ｅｘｃｅｐｔｉｏｎａｌ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ
ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ａｎｄ ｈａｓ ｔｈｅ ｃａｐａｂｉｌｉｔｙ ｔｏ ｔｒａｃｋ
ｓｏｌａｒ ｍｏｔｉｏｎ． Ｍｏｒｅｏｖｅｒ， ａ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ － ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｈａｓ ｂｅｅｎ ｄｅｖｉｓｅｄ ｔｏ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｍｉｎｉｍｉｚｅ
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ， ｅｌｉｍｉｎａｔｉｎｇ ｔｈｅ ｎｅｅｄ
ｆｏｒ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ．

Ｚｈａｎｇ􀆳ｓ［１ ６ ］ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｓ ａ ｐｈａｓｅ⁃
ｐｌａｎｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｗｉｔｈ ａ ｈｉｇｈ⁃ｂａｎｄｗｉｄｔｈ ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ． Ｔｈｉｓ ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ａｌｌｏｗｓ ｆｏｒ ｓｗｉｆｔ ａｎｔｅｎｎａ
ｒｅｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ ｗｈｉｌｅ ｒｅｄｕｃｉｎｇ ｅｘｃｅｓｓｉｖｅ ｆｕｅｌ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｇｒａｖｉｔｙ ｇｒａｄｉｅｎｔ， ｓｏｌａｒ ｌｉｇｈｔ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ， ａｎｄ ｍｉｃｒｏｗａｖｅ ｒｅａｃｔｉｏｎ ｔｏｒｑｕｅ．

Ｍｕ［１ ７ ］ ｈａｓ ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ ａ ｄｕａｌ⁃ｌｏｏｐ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ
ａｉｍｅｄ ａｔ ｍａｉｎｔａｉｎｉｎｇ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｔｈｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍａｓｓｅｓ ｉｎ ｓｕｐｅｒ⁃ｌａｒｇｅ ｓｐａｔｉａｌ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ． Ｔｏ ａｌｌｅｖｉａｔｅ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｌｏｗ⁃ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ ｏｎ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ， ａ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｉｓｏｌａｔｉｏｎ
ｓｃｈｅｍｅ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａ ｑｕａｓｉ⁃ｚｅｒｏ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｓｙｓｔｅｍ，
ｃｏｎｓｉｓｔｉｎｇ ｏｆ ｃｏｍｐｕｔｅｒ⁃ａｉｄｅｄ⁃ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ（ＣＡＭ），
ｒｏｌｌｅｒ， ａｎｄ ｓｐｒｉｎｇ， ｈａｓ ｂｅｅｎ ｄｅｓｉｇｎｅｄ．

Ｈｉｒｏａｋｉ［１ ８ ］ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ ａｎ ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ
ａｎｔｅｎｎａ ｓｙｓｔｅｍ． Ｉｔ ｆｅａｔｕｒｅｓ ａ ｄｅｆｏｒｍａｂｌｅ ｓｅｃｏｎｄａｒｙ
ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ ａｎｄ ｓｉｘ ａｃｔｕａｔｏｒｓ ｔｈａｔ ｗｏｒｋ ｉｎ ｃｏｎｊｕｎｃｔｉｏｎ
ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ． Ｔｈｉｓ ｓｙｓｔｅｍ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｓ ｆｏｒ
ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ ｏｆ ｍａｉｎ ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｎ ｐｏｉｎｔｉｎｇ

ａｃｃｕｒａｃｙ．
Ａｎｄｒｅａ［１ ９ ］ ｅｘａｍｉｎｅｄ ｔｈｅ ｓｃａｌｉｎｇ ｒｕｌｅ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ

ａｃｔｕａｔｏｒｓ ｆｏｒ ｏｒｂｉｔｉｎｇ ｓｏｌａｒ ｒｅｆｌｅｃｔｏｒｓ． Ｔｈｉｓ ｒｕｌｅ ｃａｎ ｂｅ
ａｐｐｌｉｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｌａｒｇｅ ａｎｔｅｎｎａｓ ｉｎ
ｓｐａｃｅ⁃ｂａｓｅｄ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｓｏｌａｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ．

Ａｎｇｅｌｅｔｔｉ［ ２０ ］ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ａｎ ａｔｔｉｔｕｄｅ ／ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ
ｃｏｎｔｒｏｌ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｒｏｏｔｅｄ ｉｎ ｔｈｅ μ ｓｙｎｔｈｅｓｉｓ
ｆｒａｍｅｗｏｒｋ． Ｔｈｉｓ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ａｄｄｒｅｓｓｅｓ ｔｈｅ ｄｅｃｒｅａｓｅｄ
ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ
ｒｉｇｉｄ ｂｕｓｅｓ ａｎｄ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ． Ａ ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅ
ａｎａｌｙｓｉｓ ａｇａｉｎｓｔ ａ ｂａｓｅｌｉｎｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ⁃ｉｎｔｅｇｒａｌ⁃
ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ （ ＰＩＤ ） ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｕｎｄｅｒｓｃｏｒｅｓ ｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ｏｆ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｌｌｏｃａｔｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｏｖｅｒａｌｌ， ｔｈｅｓｅ ｓｔｕｄｉｅｓ ｈｉｇｈｌｉｇｈｔ ｉｎｎｏｖａｔｉｖｅ
ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ ｔｏ ｅｎｈａｎｃｅ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｉｎ ｃｏｍｐｌｅｘ ａｎｄ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ｐａｖｉｎｇ ｔｈｅ
ｗａｙ ｆｏｒ ｍｏｒｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ ｐｒｅｃｉｓｅ ｓｐａｃｅ ｍｉｓｓｉｏｎｓ．

Ｔｈｅ ｉｄｅａ ｏｆ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｉｓ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ： ｔｈｅ
ｄｙｎａｍｉｃｓ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ｙｉｅｌｄｓ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ
ａｔｔｉｔｕｄｅ， ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｂｊｅｃｔ ｂｅｉｎｇ ｔｈｅ
ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ｔｈｅ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ａｎｔｅｎｎａ． Ｉｎ ｔｈｉｓ ｃｏｎｔｅｘｔ，ｔｈｅ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ
ｏｆ ａｎｔｅｎｎａ ｉｓ ａｎａｌｏｇｉｚｅｄ ｔｏ ａ ｎ⁃ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ ｂｙ
ｕｔｉｌｉｚｉｎｇ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ， ａｎｄ ｉｔｓ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｓ ａｃｈｉｅｖｅｄ ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ ｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎ
ｏｆ ｔｈｅ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ􀆳ｓ ｊｏｉｎｔ ａｎｇｌｅ ｃｈａｎｇｅｓ．

１　 Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ Ｓｃｅｎａｒｉｏ ａｎｄ Ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ Ａｎａｌｙｓｉｓ

１．１　 Ｓｐａｃｅ Ｌａｒｇｅ Ｆｌｅｘｉｂｌｅ Ａｎｔｅｎｎａ
　 　 Ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎｓ ｃｏｎｖｅｒｔ ｓｏｌａｒ ｅｎｅｒｇｙ
ｉｎｔｏ ｅｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙ ｖｉａ ｓｏｌａｒ ｐａｎｅｌｓ ａｎｄ ｔｒａｎｓｍｉｔ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ
ｂａｃｋ ｔｏ ｅａｒｔｈ ｗｉｒｅｌｅｓｓｌｙ， ｓｕｃｈ ａｓ ｍｉｃｒｏｗａｖｅｓ ｏｒ ｌａｓｅｒ
ｂｅａｍｓ． Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐｒｏｃｅｓｓ， ｓｐａｃｅ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａ
ｐｌａｙｓ ａ ｃｒｕｃｉａｌ ｒｏｌｅ． Ｔｈｅｙ ｃａｎ ｎｏｔ ｏｎｌｙ ｓｅｒｖｅ ａｓ
ｒｅｃｅｉｖｉｎｇ ａｎｔｅｎｎａｓ， ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｃａｐｔｕｒｉｎｇ ｍｉｃｒｏｗａｖｅ
ｏｒ ｌａｓｅｒ ｂｅａｍｓ ｆｒｏｍ ｓｐａｃｅ， ｂｕｔ ａｌｓｏ ｓｅｒｖｅ ａｓ
ｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇ ａｎｔｅｎｎａｓ， ｗｉｒｅｌｅｓｓｌｙ ｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇ
ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｔｏ ｇｒｏｕｎｄ ｒｅｃｅｉｖｉｎｇ ｓｔａｔｉｏｎｓ ｉｎ ａ
ｓｔａｂｌｅ ａｎｄ ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｍａｎｎｅｒ． Ｔｈｉｓ ｗｉｒｅｌｅｓｓ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄ ｏｖｅｒｃｏｍｅｓ ｔｈｅ ｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｃａｂｌｅ
ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ａｎｄ ｉｍｐｒｏｖｅｓ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ ｃｏｖｅｒａｇｅ
ｏｆ ｅｎｅｒｇｙ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ．
１．２　 Ｐｒａｃｔｉｃａｌ Ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ Ｒｅｓｅａｒｃｈ
　 　 Ｉｎ ｔｈｅ “Ｇｕｉｄａｎｃｅ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｆｉｒｓｔ Ｂａｔｃｈ ｏｆ Ｍａｊｏｒ
Ｐｒｏｊｅｃｔｓ ｏｆ ｔｈｅ １４ｔｈ Ｆｉｖｅ⁃Ｙｅａｒ Ｐｌａｎ” ｒｅｌｅａｓｅｄ ｂｙ ｔｈｅ
Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｈｉｎａ
（ＮＳＦＣ ） ｉｎ ２０２１， ａ ｐｒｏｊｅｃｔ ｃｏｎｃｅｒｎｉｎｇ “ Ｓｐａｃｅ
Ａｓｓｅｍｂｌｙ Ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ｕｌｔｒａ⁃Ｌａｒｇｅ

·３·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ” ｗａｓ ｈｉｇｈｌｉｇｈｔｅｄ， ｗｉｔｈ ａ
ｐｒｅｓｓｉｎｇ ｉｓｓｕｅ ｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄ ａｓ ｔｈｅ ｃｏｍｐｌｅｘ ｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｐｒｏｂｌｅｍｓ ｉｎ ｓｕｃｈ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ． Ｉｎ ｌｉｎｅ ｗｉｔｈ ｔｈｉｓ， ｔｈｅ
“Ｚｈｕｒｉ Ｐｒｏｊｅｃｔ” （ ｌｉｔｅｒａｌｌｙ ｔｒａｎｓｌａｔｉｎｇ ｔｏ “Ｃｈａｓｉｎｇ ｔｈｅ
Ｓｕｎ Ｐｒｏｊｅｃｔ”）， ａｉｍｉｎｇ ｔｏ ｅｓｔａｂｌｉｓｈ ａ ｇｉｇａｗａｔｔ （ＧＷ） ⁃
ｓｃａｌｅ ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎ ｂｙ ２０５０， ｕｎｄｅｒｓｃｏｒｅｓ
ｔｈｅ ｉｍｐｏｒｔａｎｃｅ ｏｆ ａｄｄｒｅｓｓｉｎｇ ｔｈｅｓｅ ｃｈａｌｌｅｎｇｅｓ．

Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ， ｔｈｅ “Ｔｉａｎｇｏｎｇ Ｋａｉｗｕ Ｉｎｉｔｉａｔｉｖｅ”，
ｐｒｏｐｏｓｅｄ ａｔ ｔｈｅ Ｆｉｒｓｔ Ｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
Ａｃａｄｅｍｉｃ Ｅｘｃｈａｎｇｅ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｈｉｎｅｓｅ
Ｓｏｃｉｅｔｙ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ ｉｎ Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ ２０２３， ｗｈｉｃｈ
ｅｎｖｉｓｉｏｎｓ ｖｉｓｉｏｎｉｎｇ ｔｈｅ ｃａｐａｂｉｌｉｔｙ ｆｏｒ ｒｅｓｏｕｒｃｅ
ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｔｈｒｏｕｇｈｏｕｔ ｔｈｅ Ｓｏｌａｒ
Ｓｙｓｔｅｍ ｂｙ ２１００， ｕｎｄｅｒｓｃｏｒｅｓ ａｎ ｅｖｅｎ ｍｏｒｅ ｕｒｇｅｎｔ
ｎｅｅｄ ｆｏｒ ｕｌｔｒａ⁃ｌａｒｇｅ ａｅｒｏｓｐａｃｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ
ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａｓ ｃａｐａｂｌｅ ｏｆ ｗｉｒｅｌｅｓｓ ｅｎｅｒｇｙ
ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ． Ｐｕｒｓｕｉｎｇ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｉｎ ｔｈｉｓ ａｒｅａ ｃａｎ ｈｅｌｐ
Ｃｈｉｎａ ｓｅｃｕｒｅ ａ ｌｅａｄｉｎｇ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎ ｆｕｔｕｒｅ ｓｐａｃｅ
ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｅｎｄｅａｖｏｒｓ， ｗｈｉｌｅ ａｌｓｏ
ｆｏｓｔｅｒｉｎｇ ｓｈｏｒｔ⁃ｔｅｒｍ ａｄｖａｎｃｅｍｅｎｔｓ ｉｎ ｌａｒｇｅ ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ａｎｄ ｓｐａｃｅ ｓｔａｔｉｏｎ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ．

Ｂｙ ｄｅｌｖｉｎｇ ｉｎｔｏ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅｓｅ
ｉｎｔｒｉｃａｔｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， Ｃｈｉｎａ ｓｔａｎｄｓ ｐｏｉｓｅｄ ｔｏ ｎｏｔ ｏｎｌｙ
ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｅ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ ｔｏ ｔｈｅ ｇｌｏｂａｌ ｓｐａｃｅ ｓｃｉｅｎｃｅ
ｌａｎｄｓｃａｐｅ ｂｕｔ ａｌｓｏ ｆａｃｉｌｉｔａｔｅ ｅｃｏｎｏｍｉｃ ｇｒｏｗｔｈ ａｎｄ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌ ｉｎｎｏｖａｔｉｏｎ ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ
ｌａｒｇｅ⁃ｓｃａｌｅ ｓｐａｃｅ⁃ｂａｓｅｄ ｉｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．
１．３　 Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ Ｍｏｄｅｌ ｏｆ Ａｎｔｅｎｎａ Ｃｏｎｔｒｏｌ

Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ
　 　 Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ｔｈｅ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａ ｏｆ ｍｕｌｔｉ⁃
ｒｏｔａｔｉｎｇ ｊｏｉｎｔ ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎ （ＭＲＳＳＰＳ）
ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｂｙ Ｈｏｕ Ｘｉｎｂｉｎ［２１］， Ｑｉａｎ Ｘｕｅｓｅｎ Ｓｐａｃｅ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ｃｈｉｎａ Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆ Ｓｐａｃｅ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ｉｓ ｔａｋｅｎ ａｓ ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｂｊｅｃｔ．

Ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ． ４， ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ＭＲＳＳＰＳ ｉｓ ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ ｔｏ ｏｔｈｅｒ ｐａｒｔｓ
ｔｈｒｏｕｇｈ ａ ｖｅｒｙ ｌｏｎｇ ｔｒｕｓｓ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ， ａｎｄ ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ
ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｃａｎ ｂｅ
ｒｅｇａｒｄｅｄ ａｓ ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ａｎ ｕｌｔｒａ⁃ｌｏｎｇ ｒｏｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
（ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ＋ ｔｒｕｓｓ） ［５］ ． Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｏｆ ｓｐａｃｅ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ， ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｗｉｌｌ
ｂｅ ｄｅｆｏｒｍｅｄ ａｎｄ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ｔｏ ｔｈｅ
ｇｒｏｕｎｄ ｗｉｌｌ ｂｅ ｒｅｄｕｃｅｄ． Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ， ｉｔ ｉｓ ｎｅｃｅｓｓａｒｙ ｔｏ
ｒｅｓｔｒａｉｎ ｔｈｅ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ “ ｂａｒ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ” ｉｎ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ． Ａｓ ｃａｎ ｂｅ
ｓｅｅｎ ｆｒｏｍ Ｆｉｇ．５， ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｉｓ ｍｏｔｉｖａｔｅｄ ｔｏ
ｄｅｆｏｒｍ ｉｎ ｏｒｂｉｔ （ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓ ｅａｒｔｈ ｏｒｂｉｔ，）， ｉｔ ｉｓ
ｍａｉｎｌｙ ｐｅｒｐｅｎｄｉｃｕｌａｒ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ， ｓｏ ｔｈｅ ｐａｐｅｒ
ｍａｉｎｌｙ ｓｔｕｄｉｅｓ ｔｈｅ ｐｅｒｐｅｎｄｉｃｕｌａｒ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｉｎ Ｆｉｇ．５ ， Ｌ ｉｓ ｔｈｅ ｌｅｎｇｔｈ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｔｉａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．

Ｆｉｇ． ４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＭＲＳＳＰＳ

Ｆｉｇ．５ 　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｓｈａｐｅ ｖａｒｉａｂｌｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｐａｃｅ
ｒｏｄ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｅｎｇｔｈｓ

　 　 Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｅｍｐｌｏｙｓ ｔｈｅ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ
ａｎａｌｙｓｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｔｏ ｅｓｔａｂｌｉｓｈ ａｎ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｄｙｎａｍｉｃ
ｅｑｕａｔｉｏｎ， ｗｈｉｃｈ ｔｒｅａｔｓ ａｎ ｕｌｔｒａ⁃ｌｏｎｇ ｒｏｄ⁃ｌｉｋｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ａｓ ａｎ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｎ⁃ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ， ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．
６． Ｔｈｅ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｓ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ
ｒｏｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｅａｃｈ ｓｅｇｍｅｎｔ ａｒｏｕｎｄ ｉｔｓ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ
ｊｏｉｎｔ， ｗｉｔｈ ｌａｒｇｅｒ ｊｏｉｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｉｎｄｉｃａｔｉｎｇ ｍｏｒｅ
ｐｒｏｎｏｕｎｃｅｄ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ． Ｔｈｅ ｏｖｅｒａｌｌ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ
ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｓ ｒｅｆｌｅｃｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ， ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ａｓ ｔｈｅ ｗｅｉｇｈｔｅｄ ｓｕｍ ｏｆ
ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ． Ｔｈｅ ｗｅｉｇｈｔ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅｓｅ ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ
ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ａｒｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ ｂｙ
ｔｈｅ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｍａｇｎｉｔｕｄｅｓ ｏｂｓｅｒｖｅｄ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｌｏｃａｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ａｃｔｕａｌ ｓｐａｔｉａｌ ｒｏｄ⁃ｌｉｋｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．

·４·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

Ｆｉｇ． ６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｖｅｒｙ ｌａｒｇｅ ｓｐａｃｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．４　 Ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ
　 　 Ｔｈｅ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｈａｓ ｂｅｅｎ
ｗｉｄｅｌｙ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｃｏｎｔｒｏｌ． Ｆｏｒ
ｅｘａｍｐｌｅ， ｔｈｅ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎｅｄ
ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｇｕｉｄｅ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｔｏ ａｖｏｉｄ ｏｂｓｔａｃｌｅｓ ａｎｄ
ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ ｄｏｃｋ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｉｎ ｔｈｅ ｃｌｏｓｅ
ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ ａｎｄ ｄｏｃｋｉｎｇ ｍｉｓｓｉｏｎ． Ｉｎ ａｄｄｉｔｉｏｎ， ｉｎ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｒｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ， ｔｈｅ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ
ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ａｌｓｏ ｕｓｅｄ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ｐｌａｎｎｉｎｇ ｐｒｏｂｌｅｍ ｕｎｄｅｒ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ．
Ｔｈｅ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ａｅｒｏｓｐａｃｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ． Ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ａｒｅ
ｔｈｅ ｍａｉｎ ａｓｐｅｃｔｓ ｏｆ ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ ａｎａｌｙｓｉｓ：

１）Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ．
Ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ： Ａ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ

ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅｓｃｒｉｂｅ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｏｆ ａｎ ｏｂｊｅｃｔ
ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｏｒ ｓｔａｔｅｓ． Ｆｏｒ ａ ｓｙｓｔｅｍ ｌｉｋｅ
ａｎ ｅｌａｓｔｉｃ ｒｏｄ， ｉｔｓ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｍａｉｎｌｙ ｃｏｍｅｓ
ｆｒｏｍ ｅｌａｓｔｉｃ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ． Ｂｙ ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ ｄｅｓｃｒｉｂｉｎｇ
ｔｈｅ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ ｒｏｄ， ｗｅ
ｃａｎ ｃａｐｔｕｒｅ ｔｈｅ ｋｅｙ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｉｔｓ ｄｙｎａｍｉｃ
ｂｅｈａｖｉｏｒ．

２）Ｌａｇｒａｎｇｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ．
Ｔｈｅ Ｌａｇｒａｎｇｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ａｒｅ ａ ｐｏｗｅｒｆｕｌ ｔｏｏｌ ｆｏｒ

ｄｅｓｃｒｉｂｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｄｙｎａｍｉｃｓ． Ｔｈｅｙ ｅｓｔａｂｌｉｓｈ ｔｈｅ
ｍｏｔｉｏｎ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａ ｓｙｓｔｅｍ ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｔｓ ｋｉｎｅｔｉｃ ａｎｄ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｉｅｓ （ ｉ． ｅ．， ｔｈｅ
Ｌａｇｒａｎｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ） ． Ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ
ｓｕｉｔａｂｌｅ ｆｏｒ ｃｏｍｐｌｅｘ ｍｕｌｔｉ⁃ｄｅｇｒｅｅ⁃ｏｆ⁃ｆｒｅｅｄｏｍ
ｓｙｓｔｅｍｓ， ｓｕｃｈ ａｓ ｍｕｌｔｉ⁃ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍｓ．

３）Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｍｏｄｅｌｉｎｇ．
Ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ｂｅｔｗｅｅｎ ｅｌａｓｔｉｃ ｒｏｄｓ ａｎｄ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍｓ：

Ｗｈｅｎ ｓｕｂｊｅｃｔｅｄ ｔｏ ｆｏｒｃｅ， ｅｌａｓｔｉｃ ｒｏｄｓ ｕｎｄｅｒｇｏ ｂｅｎｄｉｎｇ
ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ， ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｄｙｎａｍｉｃ ｂｅｈａｖｉｏｒ ｃａｎ ｂｅ
ａｎａｌｏｇｉｚｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ ｍｏｔｉｏｎ ｏｆ ｖａｒｉｏｕｓ ｊｏｉｎｔｓ
ｉｎ ａ ｍｕｌｔｉ⁃ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ． Ｂｙ ｒｅａｓｏｎａｂｌｙ ｄｉｖｉｄｉｎｇ
ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ ｒｏｄ ａｎｄ ｅｑｕａｔｉｎｇ ｅａｃｈ ｓｅｇｍｅｎｔ ｔｏ ａ
ｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔ ｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇ ｒｏｄ， ａｓｓｕｍｉｎｇ ｔｈｅｓｅ ｒｏｄｓ ａｒｅ

ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ ｂｙ ｈｉｎｇｅｓ， ｗｅ ｃａｎ ｅｓｔａｂｌｉｓｈ ａｎ ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ
ｍｕｌｔｉ⁃ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ ｍｏｄｅｌ．

４）Ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ ａｎｄ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ．
（１）Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ． Ａｆｔｅｒ ｅｑｕａｔｉｎｇ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ ｒｏｄ ｔｏ

ａ ｍｕｌｔｉ⁃ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ， ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｅａｃｈ ｊｏｉｎｔ ｃａｎ
ｓｅｒｖｅ ａｓ ａ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ，
ｕｎｉｑｕｅｌｙ ｄｅｓｃｒｉｂｉｎｇ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ􀆳ｓ ｓｔａｔｅ． Ｔｈｉｓ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ
ｔｒｅａｔｍｅｎｔ ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｓ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ
ｓｙｓｔｅｍ．

（ ２ ） Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ： Ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ
Ｌａｇｒａｎｇｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｃａｎ ｂｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄ ｉｎｔｏ ａ ｓｅｒｉｅｓ ｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ． Ｂｙ ｓｏｌｖｉｎｇ ｔｈｅｓｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙ， ｗｅ ｃａｎ ｏｂｔａｉｎ ｔｈｅ ｍｏｔｉｏｎ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ａｎｄ
ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

２　 Ｄｙｎａｍｉｃ Ｅｑｕａｔｉｏｎ

２．１　 Ａｎｔｅｎｎａ Ｄｙｎａｍｉｃ Ｍｏｄｅｌ
　 　 Ａｓ ｔｈｅ ｐｒｉｍａｒｙ ｆｏｃｕｓ ｏｆ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｉｓ ｏｎ
ｄｉｓｃｕｓｓｉｎｇ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｆｏｒ ａｎｔｅｎｎａ
ｐｏｉｎｔｉｎｇ， ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ｉｔｓｅｌｆ
ｗｉｌｌ ｎｏｔ ｂｅ ｄｅｌｖｅｄ ｉｎｔｏ ｉｎ ｄｅｔａｉｌ． Ｉｎｓｔｅａｄ， ｗｅ ｃｏｎｓｔｒｕｃｔ
ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ｗｉｔｈｉｎ ｔｈｅ ａｂｓｏｌｕｔｅ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ． Ｌｅｖｅｒａｇｉｎｇ ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ Ｌａｇｒａｎｇｅ
ｔｈｅｏｒｅｍ ａｎｄ ｔｈｅ Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ， ｗｅ ｄｅｒｉｖｅ ｔｈｅ
ｄｙｎａｍｉｃｓ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａｓ． Ｆｏｒ ａ
ｍｏｒｅ ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅ ｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌｉｎｇ
ｐｒｏｃｅｓｓ， ｗｅ ｅｎｃｏｕｒａｇｅ ｒｅａｄｅｒｓ ｔｏ ｒｅｆｅｒ ｔｏ Ｒｅｆｓ．［２２－２４］．

Μｍ ｑ̈ｍ ＋ （Ｃｍ ＋ Ｇｍ）ｑ
·

ｍ ＋ （Κｌ ＋ Κｎ ＋

ΚΤ）ｑｍ ＝ Ｆ
（１）

ｗｈｅｒｅＭｍ ｉｓ ｔｈｅ ｍａｓｓ ｍａｔｒｉｘ，Ｃｍ ｉｓ ｔｈｅ ｄａｍｐｉｎｇ ｍａｔｒｉｘ，
Ｇｍ ｉｓ ｔｈｅ ａｄｄｉｔｉｏｎａｌ ｍａｓｓ ｍａｔｒｉｘ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｒｉｇｉｄ ａｎｄ
ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ， Ｋｌ ｉｓ ｔｈｅ ｌｉｎｅａｒ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｍａｔｒｉｘ， Ｋｎ ｉｓ
ｔｈｅ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｍａｔｒｉｘ，ＫＴ ｉｓ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ
ｍａｔｒｉｘ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｒｉｇｉｄ ａｎｄ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ． ｑｍ ｉｓ ｔｈｅ
ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｏｒ ｔｈｅ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ａｎ
ａｎｔｅｎｎａ ｅｌｅｍｅｎｔ ｎｏｄｅ．

·５·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

２．２ 　 Ｄｙｎａｍｉｃ Ｅｑｕａｔｉｏｎ ｏｆ Ａｎｔｅｎｎａ Ｐｏｉｎｔｉｎｇ
Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

　 　 Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｔｈｅｏｒｙ
ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｉｎ Ｃｈａｐｔｅｒ ２ ｏｆ Ｒｅｆ． ［ ２５］， ｗｅ ｅｍｐｌｏｙ ａ
ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｆｅａｔｕｒｉｎｇ ｔｗｏ ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ
ｆｒｅｅｄｏｍ ｔｏ ｍｏｄｅｌ ｔｈｅ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ，
Ｗｉｔｈｉｎ ｔｈｉｓ ｆｒａｍｅｗｏｒｋ， ｒ１ ａｎｄ ｒ２ ｓｉｇｎｉｆｙ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｖｅｃｔｏｒｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｔｗｏ ａｒｍｓ． Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ， ｔｈｅ
ｌｅｎｇｔｈｓ ｏｆ ｔｈｅ ｒｏｂｏｔ ａｒｍｓ ａｒｅ ｄｅｓｉｇｎａｔｅｄ ａｓ ｌ１ ａｎｄ ｌ２，
ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ ｍａｓｓｅｓ ａｒｅ ｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄ ａｓ ｍ１

ａｎｄ ｍ２， ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ． Ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｖｅｃｔｏｒ， ｄｅｎｏｔｅｄ ａｓ ｑ ＝ ［θ １ θ ２］ Ｔ ， ｉｓ ｄｅfiｎｅｄ ｔｏ
ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ ｄｅｓｃｒｉｂｅ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ．

ｒ１ ＝ ［
ｌ１
２
ｃｏｓ θ １

ｌ１
２
ｓｉｎ θ １］ Ｔ （２）

ｒ２ ＝ ［ｌ１ｃｏｓ θ１ ＋
ｌ２
２
ｃｏｓ θ２ ｌ１ｓｉｎ θ１ ＋

ｌ２
２
ｓｉｎ θ２］

Ｔ

（３）

Ｔ１ ＝ １
２
ｍ１ｒ

·Ｔ
１ ｒ
·
１ ＝ １

８
ｍ１ ｌ２１θ

·２
１ （４）

Ｔ２ ＝ １
２
ｍ２ｒ

·
２
Ｔｒ·２ ＝ １

２
ｍ２［ ｌ２１θ

·２
１ ＋

　 ｌ１ ｌ２θ
·

１θ
·

２ｃｏｓ（θ １ － θ ２） ＋
ｌ２２
４
θ
·２

２］
（５）

∂Ｔ
∂θ １

＝
∂（Ｔ１ ＋ Ｔ２）

∂θ １

＝ － １
２
ｍ２ ｌ１ ｌ２θ

·
１θ
·

２ｓｉｎ（θ １ － θ ２）

（６）

　 ∂Ｔ
∂θ２

＝
∂（Ｔ１ ＋ Ｔ２）

∂θ２

＝ １
２
ｍ２ｌ１ｌ２θ

·
１θ
·

２ｓｉｎ（θ１ － θ２） （７）

Ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ θ １ ａｎｄ θ ２

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄ ｔｏ ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｆｏｒｃｅｓ Ｆθ１ ａｎｄ Ｆθ２

ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．

Ｆθ１
＝ ｍ１ｇ ０[ ]

－
ｌ１
２
ｓｉｎ θ １

ｌ１
２
ｃｏｓ θ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＋ ｍ２ｇ ０[ ]·

－ ｌ１ｓｉｎ θ １

ｌ１ｃｏｓ θ １

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ － １

２
ｍ１ｇｌ１ ＋ ｍ２ｇｌ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓｉｎ θ １

Ｆθ２
＝ ｍ１ｇ ０[ ]

０
０

é

ë
êê

ù

û
úú ＋ ｍ２ｇ ０[ ]·

－
ｌ２
２
ｓｉｎ θ ２

ｌ２
２
ｃｏｓ θ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝ － １
２
ｍ２ｇｌ２ｓｉｎ θ ２

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（８）

Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ Ｌａｇｒａｎｇｅ􀆳ｓ ｅｑｕａｔｉｏｎ：
ｄ
ｄｔ

∂Ｔ
∂ｑ·

æ

è
ç

ö

ø
÷ － ∂Ｔ

∂ｑ
－ Ｆθ ｉ

＝ ０ （９）

Ｉｔ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ：

［ １
４
ｍ１ｌ２１θ

¨
１ ＋ ｍ２ｌ２１θ

¨
１ ＋ １

２
ｍ２ｌ１ｌ２θ

¨
２ｃｏｓ（θ１ － θ２） －

１
２
ｍ２ ｌ１ ｌ２θ

·
２ｃｏｓ（θ

·
１ － θ·２）ｓｉｎ（θ １ － θ ２）］ －

［ １
２
ｍ２ ｌ１ ｌ２θ

·
１θ
·

２ｓｉｎ（θ １ － θ ２）］ －

［ － １
２
ｍ１ｇｌ１ ＋ ｍ２ｇｌ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓｉｎθ １］ ＝ ０

［ １
２
ｍ２ ｌ１ ｌ２θ

¨
１ｃｏｓ（θ １ － θ ２） ＋ １

４
ｍ２ ｌ２２θ

¨
２ －

１
２
ｍ２ ｌ１ ｌ２θ

·
１（θ

·
１ － θ·２）ｓｉｎ（θ １ － θ ２）］ －

［ １
２
ｍ２ ｌ１ ｌ２θ

·
１θ
·

２ｓｉｎ（θ １ － θ ２）］ －

［ － １
２
ｍ２ｇｌ２ｓｉｎ θ ２］ ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（１０）
０．２５ｍ１ ｌ２１ ＋ ｍ２ ｌ２１ ０．５ｍ２ ｌ１ ｌ２ｃｏｓ（θ １ － θ ２）

０．５ｍ２ ｌ１ ｌ２ｃｏｓ（θ １ － θ ２） ０．２５ｍ２ ｌ２ ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
·

θ¨ １
θ¨ ２

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
－

－ ０．５ｍ２ ｌ１ ｌ２θ
·２

２ｓｉｎ（θ １ － θ ２）

０．５ｍ２ ｌ１ ｌ２θ
·２

１ｓｉｎ（θ １ － θ ２）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
－

－ （０．５ｍ１ｇｌ１ ＋ ｍ２ｇｌ１）ｓｉｎ θ １

－ （０．５ｍ２ｇｌ２ｓｉｎ θ ２）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ０

０
é

ë
êê

ù

û
úú （１１）

Ｍｑ̈ ＋ Ｃ（ｑ，ｑ·） ＋ Ｇ（ｑ） ＝ ０ （１２）
Ｗｈｅｎ ａｃｃｏｕｎｔｉｎｇ ｆｏｒ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｉｎｖｏｌｖｉｎｇ

ｎｏｎｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ， ｔｈｅ ｇｌｏｂａｌ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｖｅｃｔｏｒｓ ａｒｅ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ａｔ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｏ
ｓｅｇｍｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ ａｒｍ ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ ｔｏ ｔｈｅ
ｔｏｒｑｕｅ ａｃｔｕａｔｏｒ， ａｓ ｏｕｔｌｉｎｅｄ ｂｅｌｏｗ：

Ｒ１ ＝ ［Ｒ１
１ Ｒ２

１］， 　 Ｒ２ ＝ ［Ｒ１
２ Ｒ２

２］
Ｓｉｎｃｅ θ １ ａｎｄ θ ２ ａｒｅ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ， ｔｈｅ

ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ｃａｎ ｂｅ ｃａｔｅｇｏｒｉｚｅｄ ｉｎｔｏ
ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ａｎｄ ｎｏｎｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ａｓ
ｆｏｌｌｏｗｓ：

ｑ ＝ ［ｑＴ
ｉ ｑＴ

ｄ］
Ｔ ＝ ［θ １ θ ２ Ｒ１

１ Ｒ２
１ Ｒ１

２ Ｒ２
２］

Ｔ

（１３）
Ｔｈｅｒｅ ｅｘｉｓｔ ｔｗｏ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｓｕｂｊｅｃｔ ｔｏ ｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ： ｏｎｅ ａｔ ｔｈｅ ａｒｔｉｃｕｌａｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ
ｆｉｒｓｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｅｎｔｒａｌ ｔｒｕｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ
ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎ， ａｎｄ ｔｈｅ ｏｔｈｅｒ ａｔ ｔｈｅ ａｒｔｉｃｕｌａｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔ
ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｔｗｏ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍｓ． Ｔｈｅｓｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｃａｎ
ｂｅ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｔｗｏ ｓｅｔｓ ｏｆ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ：

·６·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

Ｒ１
１ －

ｌ１
２
ｃｏｓ θ １ ＝ ０

Ｒ２
１ －

ｌ１
２
ｓｉｎ θ １ ＝ ０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（１４ａ）

Ｒ１
１ ＋

ｌ１
２
ｃｏｓ θ １ ＝ Ｒ１

２ －
ｌ２
２
ｃｏｓ θ ２

Ｒ２
１ ＋

ｌ１
２
ｓｉｎ θ １ ＝ Ｒ２

２ －
ｌ２
２
ｓｉｎ θ ２

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（１４ｂ）

　 　 Ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ｓｙｓｔｅｍ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ
ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ａｓ

　

Ｋ（ｑ） ＝

Ｋ１（ｑ）
Ｋ２（ｑ）
Ｋ３（ｑ）
Ｋ４（ｑ）

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝

　

Ｒ１
１ － ０．５ｌ１ｃｏｓ θ１

Ｒ２
１ － ０．５ｌ１ｓｉｎ θ１

（Ｒ１
１ ＋ ０．５ｌ１ｃｏｓ θ１） － （Ｒ１

２ － ０．５ｌ１ｃｏｓ θ２）
（Ｒ２

１ ＋ ０．５ｌ１ｓｉｎ θ１） － （Ｒ２
２ － ０．５ｌ１ｓｉｎ θ２）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝

０
０
０
０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１５）
Ｔｈｅ Ｊａｃｏｂｉａｎ ｍａｔｒｉｘ ｏｆ ｔｈｅ ｅｎｔｉｒｅ ｓｙｓｔｅｍ􀆳ｓ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｒｉｖｅｄ， ａｎｄ ｉｔ ｃａｎ
ｓｉｍｉｌａｒｌｙ ｂｅ ｐａｒｔｉｔｉｏｎｅｄ ｉｎｔｏ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ
ａｎｄ ｎｏｎｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ：
Ｋｑ ＝ ［Ｋｑｉ Ｋｑｄ］ ＝

　

０．５ｌ１ｓｉｎ θ１ ０ １ ０ ０ ０
－ ０．５ｌ１ｃｏｓ θ１ ０ ０ １ ０ ０
－ ０．５ｌ１ｓｉｎ θ１ － ０．５ｌ１ｓｉｎ θ２ １ ０ － １ ０
０．５ｌ１ｃｏｓ θ１ ０．５ｌ１ｃｏｓ θ２ ０ １ ０ － １

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

（１６）
Ｔｈｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｎｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ａｎｄ

ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ｅｘｈｉｂｉｔ ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ
ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ：

δｑｄ ＝ Ｋｄｉδｑｉ （１７）
Ｈｅｎｃｅ， ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｆｏｒ

ｔｈｅ ｅｎｔｉｒｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ：

δｑ ＝
δｑｉ

δｑｄ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝

δｑｉ

Ｋｄｉδｑｉ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝ Ｉ

Ｋｄｉ

é

ë
êê

ù

û
úú δｑｉ ＝ Ｂｄｉδｑｉ

（１８）
Ｄｕｅ ｔｏ

Ｋｑｉ
＝

ｌ１
２
ｓｉｎ θ １ ０

－
ｌ１
２
ｃｏｓ θ １ ０

－
ｌ１
２
ｓｉｎ θ １ －

ｌ２
２
ｓｉｎ θ ２

ｌ１
２
ｃｏｓ θ １

ｌ２
２
ｃｏｓ θ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（１９ａ）

Ｋｑｄ
＝

１ ０ ０ ０
０ １ ０ ０
１ ０ － １ ０
０ １ ０ － １

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

（１９ｂ）

　 Ｋｄｉ ＝ － Ｋ －１
ｑｄ Ｋｑｉ

＝

－
ｌ１
２
ｓｉｎ θ １ ０

ｌ１
２
ｃｏｓ θ １ ０

－ ｌ１ｓｉｎ θ １ －
ｌ２
２
ｓｉｎ θ ２

ｌ１ｃｏｓ θ １

ｌ２
２
ｃｏｓ θ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（２０ａ）

Ｂｄｉ ＝

１ ０
０ １

－
ｌ１
２
ｓｉｎ θ １ ０

ｌ１
２
ｃｏｓ θ １ ０

－ ｌ１ｓｉｎ θ １ －
ｌ２
２
ｓｉｎ θ ２１

ｌ１ｃｏｓ θ １

ｌ２
２
ｃｏｓ θ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（２０ｂ）

Ｔｈｅ ｋｉｎｅｔｉｃ ｅｎｅｒｇｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ：

Ｔ ＝ １
２
ｍ１Ｒ

·Ｔ
１Ｒ
·

１ ＋ １
２
ｍ２Ｒ

·Ｔ
２Ｒ
·

２ （２１）

Ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｆｏｒｃｅ ｖｅｃｔｏｒ ｃａｎ ｂｅ
ｏｂｔａｉｎｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ：

ｄ
ｄｔ

∂Ｔ
∂ｑ·

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

＝

　 ［０ ０ ｍ１Ｒ
¨ １
１ ｍ１Ｒ

¨ ２
１ ｍ２Ｒ

¨ １
２ ｍ２Ｒ

¨ ２
２］

Ｔ ＝

　

０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ｍ１ ０ ０ ０
０ ０ ０ ｍ１ ０ ０
０ ０ ０ ０ ｍ２ ０
０ ０ ０ ０ ０ ｍ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

θ¨ １
θ¨ ２
Ｒ
¨ １
１

Ｒ
¨ ２
１

Ｒ
¨ １
２

Ｒ
¨ ２
２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（２２）
Ｔｈｕｓ， ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｐｏｉｎｔｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｒｉｖｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ：

１ ０ － １
２
ｌ１ｓｉｎ θ１

１
２
ｌ１ｃｏｓ θ１ －ｌ１ｓｉｎ θ１ ｌ１ｃｏｓ θ１

０ １ ０ ０ － １
２
ｌ１ｓｉｎ θ２

１
２
ｌ１ｃｏｓ θ２

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

·

·７·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

　

０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ｍ１ ０ ０ ０
０ ０ ０ ｍ１ ０ ０
０ ０ ０ ０ ｍ２ ０
０ ０ ０ ０ ０ ｍ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

·

　

１ ０
０ １

－ ０．５ ｌ１ｓｉｎ θ １ ０
０．５ ｌ１ｃｏｓ θ １ ０
－ ｌ１ｓｉｎ θ １ － ０．５ ｌ１ｓｉｎ θ ２

ｌ１ｃｏｓ θ １ ０．５ ｌ１ｃｏｓ θ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

θ
¨
１

θ
¨
２

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＋

１ ０ － １
２
ｌ１ｓｉｎ θ１　

１
２
ｌ１ｃｏｓ θ１ －ｌ１ｓｉｎ θ１　 　 ｌ１ｃｏｓ θ１

０ １ 　 　 　 ０　 　 　 　 　 ０　 　 － １
２
ｌ１ｓｉｎ θ２

１
２
ｌ１ｃｏｓ θ２

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

·

　

０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ｍ１ ０ ０ ０
０ ０ ０ ｍ１ ０ ０
０ ０ ０ ０ ｍ２ ０
０ ０ ０ ０ ０ ｍ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

·

　

０ ０
０ ０

－ ０．５ｌ１θ
·

１ｃｏｓ θ １ ０

－ ０．５ ｌ１θ
·

１ｓｉｎ θ １ ０

－ ｌ１θ
·

１ｃｏｓθ １ － ０．５ ｌ１θ
·

２ｃｏｓ θ ２

－ ｌ１θ
·

１ｓｉｎ θ １ － ０．５ ｌ１θ
·

２ｓｉｎ θ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

·
θ
·

１

θ
·

２

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
－

１ ０ － １
２
ｌ１ｓｉｎ θ１　

１
２
ｌ１ｃｏｓ θ１ －ｌ１ｓｉｎ θ１　 　 ｌ１ｃｏｓ θ１

０ １ 　 　 　 ０　 　 　 　 　 ０　 　 － １
２
ｌ１ｓｉｎ θ２

１
２
ｌ１ｃｏｓ θ２

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

·

０
０

ｍ１ｇ
０

ｍ２ｇ
０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＝ ０
０

é

ë
êê

ù

û
úú （２３）

０．２５ｍ１ｌ２１ ＋ ｍ２ｌ２１ ０．５ｍ２ｌ１ｌ２ｃｏｓ（θ１ － θ２）
０．５ｍ２ｌ１ｌ２ｃｏｓ（θ１ － θ２） ０．２５ｍ２ｌ２２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

θ
¨
１

θ
¨
２

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
－

－ ０．５ｍ２ ｌ１ ｌ２θ
·２

２ｓｉｎ（θ １ － θ ２）

０．５ｍ２ ｌ１ ｌ２θ
·２

１ｓｉｎ（θ １ － θ ２）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

θ
·

１

θ
·

２

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
－

－ ０．５ｍ１ｇｌ１ ＋ ｍ２ｇｌ１( ) ｓｉｎ θ １

－ ０．５ｍ２ｇｌ２ｓｉｎ θ ２

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝ ０

０
é

ë
êê

ù

û
úú

（２４）

Ｔｈｅ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｉｓ ｒｅａｒｒａｎｇｅｄ ｔｏ ｉｎｃｌｕｄｅ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ
ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ ｏｆ ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ，
ｉｎｃｏｒｐｏｒａｔｉｎｇ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ａｎｄ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｅｒｒｏｒ
ｔｅｒｍｓ． Ｇｉｖｅｎ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｆｏｒｃｅ ａｎａｌｙｚｅｄ
ｐｒｅｖｉｏｕｓｌｙ ｃｏｎｓｉｓｔｅｄ ｐｒｉｍａｒｉｌｙ ｏｆ ｈｅａｖｙ ｔｏｒｑｕｅ ａｎｄ ｄｉｄ
ｎｏｔ ａｃｃｏｕｎｔ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ， ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ
Ｆ ｉｓ ｎｏｗ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ ｉｎｔｏ ｔｈｅ ｅｑｕａｔｉｏｎ．
Ｍ（ｑ）ｑ¨ ＋ Ｃ（ｑ，ｑ·）ｑ· ＋ Ｇ（ｑ） ＋ Δ（ｑ，ｑ·） ＋ ｄ ＝ Ｆ

（２５）
ｗｈｅｒｅ， Ｍ（ｑ） ｉｓ ｔｈｅ ｉｎｅｒｔｉａ ｍａｔｒｉｘ； Ｃ（ｑ，ｑ·） ｉｓ ｔｈｅ
Ｃｏｒｉｏｌｉｓ ｆｏｒｃｅ ｔｅｒｍ； Ｇ（ｑ） ｉｓ ｔｈｅ ｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌ ｔｅｒｍ； Ｆ
ｉｓ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ； Δ（ｑ，ｑ·） ｉｓ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｅｒｒｏｒ
（ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｂｕｉｌｄｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ｉｔｓｅｌｆ， ｎｏｔ ｄｕｅ
ｔｏ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ）； ａｎｄ ｄ ｉｓ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ
ｉｎｆｅｒｅｎｃｅ ｔｅｒｍ， ｗｈｉｃｈ ｉｎｃｌｕｄｅｓ ｔｈｅ ｇｒａｖｉｔｙ ｇｒａｄｉｅｎｔ
ｍｏｍｅｎｔ， ｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｍｏｍｅｎｔ， ｌｉｇｈｔ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｍｏｍｅｎｔ ａｎｄ ｍｉｃｒｏｗａｖｅ ｒｅｖｅｒｓｅ ｔｈｒｕｓｔ
ｍｏｍｅｎｔ．

Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｅｘｔｒｅｍｅｌｙ ｌｏｗ ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｏｆ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａｓ， ｔｈｅｙ ａｒｅ ｐｒｏｎｅ ｔｏ ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ
ｉｎｄｕｃｅｄ ｂｙ ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｓ． Ｉｎ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍ， ｔｈｅ ｒｉｇｉｄ⁃ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ
ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｉｓ ｒｅｆｌｅｃｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
ｑｕａｎｔｉｔｙ ｄ， ａｓ ｗｅｌｌ ａｓ ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｊｏｉｎｔ ａｎｇｌｅｓ
ｏｆ ｔｈｅ ｎ⁃ｄｅｇｒｅｅ⁃ｏｆ⁃ｆｒｅｅｄｏｍ ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ ｉｎ ｔｈｅ
ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｄｙｎａｍｉｃ ｅｑｕａｔｉｏｎ．

３　 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ Ｄｅｓｉｇｎ

　 　 Ｔｈｅ ｋｅｙ ｐｏｉｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｉｎ
ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｉｓ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ，
ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍ ｔｈｅｏｒｅｍ ａｎｄ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ． Ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｗｉｌｌ ｅｘｐｌａｉｎ ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ
ｂａｓｉｓ ｏｆ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ａｎｄ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ
ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅｓｉｇｎ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ， ａｓ ｗｅｌｌ
ａｓ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ， ａｎｄ ｌｉｓｔ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ
ｓｔｅｐｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ． Ｔｈｅ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ
ｐｒｏｃｅｓｓ ｉｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ． ７．
３．１　 ＨＪＩ Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ａｎｄ Ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ Ｓｙｓｔｅｍｓ

Ｔｈｅｏｒｙ
３．１．１　 ＨＪＩ（Ｈａｍｉｌｔｏｎ⁃Ｊａｃｏｂｉ⁃Ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ） ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｖｅｒｖｉｅｗ
　 　 Ｉｔ ｉｓ ａｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｆｏｒｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ Ｈａｍｉｌｔｏｎ⁃
Ｊａｃｏｂｉ ｅｑｕａｔｉｏｎ， ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅａｌ ｗｉｔｈ ｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ， ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ｏｔｈｅｒ ｐｒｏｂｌｅｍｓ． Ｉｎ
ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ， ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ ｄｅｆｉｎｅ ａ
ｐａｒｔｉａｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｒ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ ｓａｔｉｓｆｙｉｎｇ ｃｅｒｔａｉｎ

·８·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｅｘｅｓ． Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｓｔａｎｄａｒｄ
Ｈａｍｉｌｔｏｎ⁃Ｊａｃｏｂｉ⁃Ｂｅｌｌｍａｎ （ＨＪＢ） ｅｑｕａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ＨＪＩ
ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｌｏｏｓｅｎｓ ｔｈｅ ｓｔｒｉｃｔ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｆｏｒ
ｏｐｔｉｍａｌｉｔｙ， ｒｅｓｕｌｔｉｎｇ ｉｎ ｇｒｅａｔｅｒ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｗｈｅｎ
ｄｅａｌｉｎｇ ｗｉｔｈ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ， ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ， ｏｒ ｍｏｄｅｌ
ｅｒｒｏｒｓ．

Ｆｉｇ． ７　 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ ｆｌｏｗ ｄｉａｇｒａｍ

　 　 １）Ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｂａｓｉｓ ｏｆ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｉｓ ｕｓｅｄ
ｔｏ ｄｅｓｉｇｎ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ：

（１） Ｏｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ＨＪＩ
ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｌｉｅｓ ｉｎ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ａｎｄ ｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｈｅｏｒｙ． Ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ａ
ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｓｏｌｖｉｎｇ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｐｒｏｂｌｅｍｓ ｗｉｔｈ ｍｕｌｔｉ⁃
ｓｔａｇｅ ｄｅｃｉｓｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ， ｗｈｉｌｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｅｅｋｓ
ｔｏ ｆｉｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｔｈａｔ ｍｉｎｉｍｉｚｅ ａ ｇｉｖｅｎ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ． Ｔｈｅ ＨＪＢ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓ
ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ｉｎ ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ⁃ｔｉｍｅ ｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｂｌｅｍｓ， ａｎｄ ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｉｓ ａ ｍｏｒｅ
ｇｅｎｅｒａｌ ｆｏｒｍ ｕｓｅｄ ｗｈｅｎ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ ｏｒ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ
ａｒｅ ｐｒｅｓｅｎｔ．

（２） Ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ， ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｉｓ ａ ｐａｒｔｉａｌ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｅｑｕａｔｉｏｎ （ ＰＤＥ） ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ． Ｂｙ ｓｏｌｖｉｎｇ
ｔｈｉｓ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ， ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗｓ ｔｈａｔ ｍｅｅｔ ｃｅｒｔａｉｎ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｒｉｔｅｒｉａ ｏｒ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｃａｎ ｂｅ
ｆｏｕｎｄ． ＰＤＥ ｔｈｅｏｒｙ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｔｏｏｌｓ ａｎｄ
ｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒ ｓｏｌｖｉｎｇ ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ．

（３） Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｉｓ ａ ｃｏｒｅ ｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎ ｗｈｅｎ
ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ． Ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｅｎｓｕｒｅｓ ｔｈｅ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｓｙｓｔｅｍ ｂｙ ｄｅｆｉｎｉｎｇ ａ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｔｈａｔ ｓａｔｉｓｆｉｅｓ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ． Ｂｙ
ａｄｊｕｓｔｉｎｇ ｔｈｅ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ􀆳ｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ａｎｄ ｆｏｒｍｓ，

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ．

２）Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｄｅｓｉｇｎ：

（１） Ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｈａｓ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｉｎ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ． Ｂｙ
ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｎｇ ａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ， ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗｓ
ｗｉｔｈ ｓｔｒｏｎｇ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ａｇａｉｎｓｔ ｍｏｄｅｌ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ，
ｅｘｔｅｒｎａｌ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ， ｅｔｃ．， ｃａｎ ｂｅ ｄｅｒｉｖｅｄ． Ｓｕｃｈ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ ｍａｉｎｔａｉｎ ａ ｃｅｒｔａｉｎ ｌｅｖｅｌ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｅｖｅｎ ｗｈｅｎ ｓｙｓｔｅｍ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｃｈａｎｇｅ ｏｒ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ
ｅｘｉｓｔ．

（２） Ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｗｉｔｈ ａｄａｐｔｉｖｅ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ ｓｕｃｈ ａｓ
ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ， ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｃａｎ ｂｅ ｕｓｅｄ ｔｏ
ｄｅｓｉｇｎ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ． Ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｃａｎ ｌｅａｒｎ
ａｎｄ ｉｄｅｎｔｉｆｙ ｓｙｓｔｅｍ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ ｏｎｌｉｎｅ， ｗｈｉｌｅ ｔｈｅ ＨＪＩ
ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ａ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ａｄｊｕｓｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｉｓ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ． Ｔｈｉｓ
ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｅｎａｂｌｅｓ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ ｔｏ ｒｅｓｐｏｎｄ ａｎｄ
ｏｐｔｉｍｉｚｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎ ｒｅａｌ⁃ｔｉｍｅ ｉｎ ｄｙｎａｍｉｃ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ．

（３） Ａｌｔｈｏｕｇｈ ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｒｅｌａｘｅｓ ｓｔｒｉｃｔ
ｏｐｔｉｍａｌｉｔｙ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ， ｓｏｌｖｉｎｇ ｉｔ ｃａｎ ｓｔｉｌｌ ｙｉｅｌｄ ｎｅａｒ⁃
ｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｉｎ ｓｏｍｅ ｃａｓｅｓ． Ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ
ｗｈｅｎ ｄｅａｌｉｎｇ ｗｉｔｈ ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈ ｃｏｍｐｌｅｘ ｄｙｎａｍｉｃｓ
ａｎｄ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ， ｔｈｅ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ａｎ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ．
３．１．２　 Ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ

Ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ ａｎｄ ｔｈｅ ＨＪＩ
ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｐｌａｙ ｐｉｖｏｔａｌ ｒｏｌｅｓ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｈｅｏｒｙ，
ｅｘｈｉｂｉｔｉｎｇ ｃｌｏｓｅ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｃｏｍｐｌｅｍｅｎｔａｒｉｔｙ．
Ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙ ｄｅｓｃｒｉｂｅｓ
ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｒｏｕｇｈ
ｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔｓ ｏｆ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅｓ，
ｗｈｉｌｅ ｔｈｅ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ａｎ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｔｏｏｌ ｆｏｒ
ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｔｈａｔ ｍｅｅｔ ｓｐｅｃｉｆｉｃ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｒｉｔｅｒｉａ ｂｙ ｓｏｌｖｉｎｇ ｐａｒｔｉａｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ｉｎｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ．
３．１． ３ 　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ

ａｎｄ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ
　 　 １） Ｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｓ．

（１） Ｂｏｔｈ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ ａｎｄ ｔｈｅ ＨＪＩ
ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ａｒｅ ｇｒｏｕｎｄｅｄ ｉｎ ｄｙｎａｍｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，
ｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｈｅｏｒｙ， ａｎｄ ｐａｒｔｉａｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓ （ ＰＤＥｓ） ． Ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｄｅｓｃｒｉｂｅ ｔｈｅ
ｅｎｅｒｇｙ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ
ｃｏｎｃｅｐｔｓ ｏｆ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅｓ，
ｗｈｅｒｅａｓ ｔｈｅ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｓｅｅｋｓ ｔｏ ｆｉｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｓａｔｉｓｆｙｉｎｇ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｒｉｔｅｒｉａ ｂｙ

·９·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

ｓｏｌｖｉｎｇ ｐａｒｔｉａｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ．
（２） Ｉｎ ｃｅｒｔａｉｎ ｃａｓｅｓ， ｔｈｅ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｉｎ

ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ ｃａｎ ｂｅ ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ ｉｎｔｏ ＨＪＩ
ｉｎｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ， ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ ｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｂｌｅｍｓ ｆｏｒ ｓｙｓｔｅｍｓ．

２） Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ．
（１） Ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ａ

ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ ｂｙ
ｅｎｓｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ􀆳ｓ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｉｔｙ ｗｉｔｈ ｒｅｓｐｅｃｔ ｔｏ ａ
ｇｉｖｅｎ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅ， ｔｈｅｒｅｂｙ ａｃｈｉｅｖｉｎｇ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ
ａｇａｉｎｓｔ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ ａｎｄ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ．

（２） Ｓｉｍｉｌａｒｌｙ， ｔｈｅ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｉｓ ｕｔｉｌｉｚｅｄ ｆｏｒ
ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ｏｐｔｉｍａｌ ｏｒ ｓｕｂｏｐｔｉｍａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ，
ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ ｉｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｃｅ ｏｆ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ ｏｒ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ． Ｓｏｌｖｉｎｇ ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ ｙｉｅｌｄｓ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｌａｗｓ ｔｈａｔ ｍｅｅｔ ｓｐｅｃｉｆｉｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｃｒｉｔｅｒｉａ．

３） Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎａｌｙｓｉｓ．
（ １ ） Ｔｈｅ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅ

ｃｏｎｃｅｐｔｓ ｉｎ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ ａｒｅ ｉｎｔｉｍａｔｅｌｙ
ｒｅｌａｔｅｄ ｔｏ Ｌｙａｐｕｎｏｖ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｔｈｅｏｒｙ， ｆａｃｉｌｉｔａｔｉｎｇ ｔｈｅ
ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ．

（２） Ｗｈｅｎ ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ
ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ， ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｉｓ ｏｆｔｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ
ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｓｙｓｔｅｍ ｓａｔｉｓｆｉｅｓ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．
３．１．４　 Ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ａｓｓｅｓｓｉｎｇ ｅｎｅｒｇｙ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎ

ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｈｅｏｒｙ
　 　 １） Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ ｏｆ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅ．

（１） Ｆｏｒ ａ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍ， ａ ｎｏｎ⁃ｎｅｇａｔｉｖｅ
ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ Ｓ （ ｘ ） ｍｕｓｔ ｆｉｒｓｔ ｂｅ ｄｅｆｉｎｅｄ，
ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｉｎｇ ｔｈｅ “ｓｔｏｒｅｄ ｅｎｅｒｇｙ” ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ａｔ ｓｔａｔｅ
ｘ．

（２） Ａｄｄｉｔｉｏｎａｌｌｙ， ａ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｓ（ｕ，ｙ）
ｉｓ ｄｅｆｉｎｅｄ， ｗｈｉｃｈ ｑｕａｎｔｉｆｉｅｓ ｔｈｅ “ｓｕｐｐｌｉｅｄ ｅｎｅｒｇｙ” ｔｏ
ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｆｒｏｍ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｉｎｐｕｔｓ ｕ ａｎｄ ｏｕｔｐｕｔｓ ｙ．

２） Ｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ ｏｆ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ．
（１） Ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅｓ ｔｈｅ

ｅｎｅｒｇｙ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｂｅｈａｖｉｏｒ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｏｖｅｒ ａｎｙ
ｔｉｍｅ ｉｎｔｅｒｖａｌ ［ ｔ０， ｔ１］， ｓｔａｔｉｎｇ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｓｔｏｒｅｄ ｅｎｅｒｇｙ ａｔ
ｔｉｍｅ ｔ１ ｉｓ ｎｏ ｇｒｅａｔｅｒ ｔｈａｎ ｔｈｅ ｓｔｏｒｅｄ ｅｎｅｒｇｙ ａｔ ｔｉｍｅ ｔ０
ｐｌｕｓ ｔｈｅ ｓｕｐｐｌｉｅｄ ｅｎｅｒｇｙ ｏｖｅｒ ｔｈａｔ ｉｎｔｅｒｖａｌ．

（２） Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｌｙ， ｔｈｉｓ ｉｓ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ａｓ：

Ｓ（ｘ（ ｔ１）） ≤ Ｓ（ｘ（ ｔ０）） ＋ ∫ｔ １
ｔ０
Ｓ（ｕ（τ），ｙ（τ））ｄτ

３） Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｓｙｓｔｅｍ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｉｔｙ：
（１） Ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ａｓｓｅｓｓｅｄ

ｂｙ ｖｅｒｉｆｙｉｎｇ ｗｈｅｔｈｅｒ ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｈｏｌｄｓ
ｆｏｒ ａｌｌ ａｄｍｉｓｓｉｂｌｅ ｉｎｐｕｔ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｉｎｉｔｉａｌ
ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ． Ｉｆ ｔｈｅ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｈｏｌｄｓ ｆｏｒ ａｌｌ ｓｕｃｈ ｃａｓｅｓ，

ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｄｅｅｍｅｄ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ．
（２） Ｉｆ ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｈｏｌｄｓ ｗｉｔｈ

ｅｑｕａｌｉｔｙ， ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅ． Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ， ｉｆ
ｔｈｅ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｉｓ ｎｏｔ ｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｔｏ ｂｅｉｎｇ ｎｏｎ⁃
ｎｅｇａｔｉｖｅ， ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｃａｌｌｅｄ ｃｙｃｌｉｃａｌｌｙ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ．

４） Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｉｔｙ ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｄｅｓｉｇｎ．

（１） Ｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ， ｔｈｅ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ
ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｃａｎ ｂｅ ｌｅｖｅｒａｇｅｄ ｔｏ ｄｅｖｅｌｏｐ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｔｈａｔ ｍｅｅｔ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ． Ｆｏｒ ｉｎｓｔａｎｃｅ， ｂｙ ａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｌｙ ｓｅｌｅｃｔｉｎｇ
ｔｈｅ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ， ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｔｈａｔ ａｒｅ ｒｅｓｉｌｉｅｎｔ ｔｏ
ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ ａｎｄ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ．

（２） Ｍｏｒｅｏｖｅｒ， ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｉｔｙ ｃａｎ ｂｅ ｅｍｐｌｏｙｅｄ ｔｏ
ａｎａｌｙｚｅ ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｙｓｔｅｍｓ．

Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ， ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｕｓｉｎｇ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ａｎｄ
ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍ ｔｈｅｏｒｙ． Ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ａｒｅ ｔｈｅ
ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｄｅｓｉｇｎ ｓｔｅｐｓ．
３．２　 Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｌａｗ Ｄｅｓｉｇｎ
　 　 Ｆｏｒ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｓｙｓｔｅｍｓ

∑ ： ｘ· ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｄ，ｆ（０） ＝ ０
ｙ ＝ ｈ（ｘ），ｈ（０） ＝ ０ （２６）

Ｉｆ ｉｔ ｉｓ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｗｉｔｈ ｒｅｓｐｅｃｔ ｔｏ ｔｈｅ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅ

ｓ（ｄ，ｙ）＝ １
２
γ２ ｄ ２ － １

２
ｙ ２，ｔｈｅ Ｌ２⁃ｇａｉｎ （ｗｅ ｄｅｆｉｎｅ ｉｔ

ａｓ Ｊ ）≤ γ ，ｔｈｅｒｅ ｅｘｉｓｔｓ ａ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ Ｓ： χ → Ｒ＋ ：

Ｓ（ｘ（ ｔ１）） － Ｓ（ｘ（ ｔ０）） ≤ １
２ ∫

ｔ１

ｔ０
（γ２ ｄ（ ｔ） ２ －

　 　 　 ｙ（ ｔ） ２）ｄｔ （２７）

Ｓｘ（ｘ） ｆ（ｘ，ｄ） ≤ １
２
γ２ ｄ ２ － １

２
ｈ（ｘ，ｄ） ２，∀ｘ，ｄ

（２８）
Ｎｏｔｅ：Ｔｈｅ ｓｕｐｐｌｙ ｒａｔｅ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓ ｔｈｅ ｒａｔｅ ａｔ ｗｈｉｃｈ

ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｒｅｃｅｉｖｅｓ ｅｎｅｒｇｙ ｆｒｏｍ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｉｎｐｕｔｓ． Ｉｎ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｈｅｏｒｙ， ｉｔ ｉｓ ｕｓｕａｌｌｙ ｄｅｆｉｎｅｄ ａｓ ｓｏｍｅ ｋｉｎｄ ｏｆ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｐｕｔ ａｎｄ ｏｕｔｐｕｔ ｖｅｃｔｏｒｓ ｔｈａｔ ｑｕａｎｔｉｆｉｅｓ
ｔｈｅ ａｍｏｕｎｔ ｏｆ ｅｎｅｒｇｙ ａ ｓｙｓｔｅｍ ｒｅｃｅｉｖｅｓ ｆｒｏｍ ｉｔｓ
ｅｘｔｅｒｎａｌ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．

Ｔｈｅ ｓｔｏｒａｇｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｓｔｏｒｅｄ
ｉｎｓｉｄｅ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ． Ｉｔ ｉｓ ａ ｎｏｎ⁃ｎｅｇａｔｉｖｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｔｈａｔ
ｄｅｓｃｒｉｂｅｓ ｔｈｅ ｌｅｖｅｌ ｏｆ ｅｎｅｒｇｙ ｓｔｏｒｅｄ ｂｙ ａ ｓｙｓｔｅｍ ｉｎ ａ
ｃｅｒｔａｉｎ ｓｔａｔｅ．

Ｉｎ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍ ｔｈｅｏｒｙ， Ｌ２⁃ｇａｉｎ ｉｓ ａｎ
ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｅｘ ｔｏ ｍｅａｓｕｒｅ ｔｈｅ ｄｅｇｒｅｅ ｏｆ
ｅｎｅｒｇｙ ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｆｒｏｍ ｉｎｐｕｔ ｔｏ ｏｕｔｐｕｔ．
Ｓｐｅｃｉｆｉｃａｌｌｙ， ｔｈｅ Ｌ２⁃ｇａｉｎ ｄｅｓｃｒｉｂｅｓ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｕｐｐｅｒ

·０１·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

ｂｏｕｎｄ ｏｎ ｔｈｅ ｒａｔｉｏ ｏｆ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ􀆳ｓ
ｏｕｔｐｕｔ ｓｉｇｎａｌ ｔｏ ｔｈｅ ｅｎｅｒｇｙ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｐｕｔ ｓｉｇｎａｌ ｏｖｅｒ ａ
ｃｅｒｔａｉｎ ｐｅｒｉｏｄ ｏｆ ｔｉｍｅ．

Ｔｈｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ （ ２８） ｆｏｒ

∑ ａｍｏｕｎｔｓ ｔｏ：

Ｓｘ（ｘ） ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｄ[ ] － １
２
γ ２ ‖ｄ‖２ ＋

１
２

ｈ（ｘ） ２ ≤ ０，∀ｘ，ｄ
（２９）

Ａ ｐｒｅ⁃Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ ｆｕｎｃｔｉｏｎ Ｋ ｉｓ ｄｅｆｉｎｅｄ ｂｙ
ｃｏｎｖｅｒｔｉｎｇ ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｔｏ ａ ｆｏｒｍ ｒｅｌａｔｅｄ
ｔｏ ｔｈｅ Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

Ｋ（ｘ，ｐ，ｕ） ＝ ｐＴ ｆ（ｘ，ｕ） －

Ｓ（ｕ，ｈ（ｘ，ｕ）） ≤

Ｋ（ｘ，ｐ，ｕ∗（ｘ，ｐ）），∀ｘ，ｐ，ｕ

（３０）

Ｋ（ｘ，ＳＴ
ｘ（ｘ），ｕ∗（ｘ，ＳＴ

ｘ（ｘ））） ≤ ０，∀ｘ （３１）
Ｉｆ ｔｈｅ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ ｐｒｅ⁃Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ ｏｐｅｒａｔｏｒ

ｈａｓ ｔｈｅ ｌａｒｇｅｓｔ ｕ∗（ｘ，ｐ） ， ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｉｓ ａｓ
ｆｏｌｌｏｗｓ：

ｕ∗ ＝ １
γ ２ｇ

Ｔ（ｘ）ＳＴ
ｘ（ｘ） （３２）

Ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｉｓ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｔｏ
Ｋ（ｘ，ＳＴ

ｘ（ｘ），ｕ∗（ｘ，ＳＴ
ｘ（ｘ））） ≤ ０，∀ｘ （３３）

Ｄｅｆｉｎｅ ｔｈｅ Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ ｏｐｅｒａｔｏｒ
Ｈ（ｘ，ｐ） ＝ Ｋ（ｘ，ｐ，ｕ∗（ｘ，ｐ）） （３４）

Ｔｈｅ ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｉｓ ｔｈｅｎ ｆｕｒｔｈｅｒ
ｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄ ｉｎｔｏ ｔｈｅ Ｈａｍｉｌｔｏｎ⁃Ｊａｃｏｂｉ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ：

Ｈ（ｘ，ＳＴ
ｘ（ｘ）） ≤ ０，∀ｘ （３５）

Ｓｘ（ｘ） ｆ（ｘ） ＋ １
２γ ２Ｓｘ（ｘ）ｇ（ｘ）·

ｇＴ（ｘ）ＳＴ
ｘ（ｘ） ＋

１
２
ｈＴ（ｘ）ｈ（ｘ） ≤ ０，∀ｘ ∈ χ

（３６）

Ｔｈｅ ＨＪＩ ｔｈｅｏｒｙ ｉｓ ｄｅｓｃｒｉｂｅｄ ｉｎ ｍｏｒｅ ｄｅｔａｉｌ ａｓ
ｆｏｌｌｏｗｓ［ ２６－２７ ］：

Ｄｅｆｉｎｅ Ｊ ＝ ｓｕｐ
ｄ ≠０

ｈ（ｘ） ２

ｄ ２
， ｓｕｃｈ ｔｈａｔ

Ｊ ＝ ｓｕｐ
ｄ ≠０

ｈ（ｘ） ２

ｄ ２
≤ γ （３７）

Ｉｆ ｔｈｅｒｅ ｅｘｉｓｔｓ ａ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ｄｅｆｉｎｉｔｅ ａｎｄ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｂｌｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ Ｌ（ｘ） ≥ ０， ｔｈｅｎ

Ｌ
·
≤ １

２
γ ２ ｄ ２

２ － ｚ ２
２{ } （∀ｄ） （３８）

Ｗｈｅｎ γ ｉｓ ｓｍａｌｌ ｅｎｏｕｇｈ ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｔｈａｔ Ｊ ｉｓ ｓｍａｌｌ
ｅｎｏｕｇｈ， ａｎｄ ｄ ｉｓ ｂｏｕｎｄｅｄ， ｔｈｅｎ ｔｈｅｒｅ ｉｓ ｈ（ｘ） ２ →０，

ｅ → ０， ｅ· → ０． Ｉｔ ｐｒｏｖｅｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ ｓｙｓｔｅｍ ｙ ＝
ｈ（ｘ） ｉｓ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔ． Ｉｎ ｓｕｍｍａｒｙ， ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ
ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃａｎ ｒｅｄｕｃｅ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｅｒｒｏｒ ｂｙ
ｃｈａｎｇｉｎｇ ｔｈｅ γ ｖａｌｕｅ， ａｎｄ ｔｈｅｎ ｉｍｐｒｏｖｅ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ａｃｃｕｒａｃｙ．

Ｔｈｅ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｓｔｅｐｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ ａｒｅ
ｏｕｔｌｉｎｅｄ ｂｅｌｏｗ． Ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ
ａｎｔｅｎｎａ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｈａｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ
ｔｈｅ Ｅｑ． （２５）：
Ｍ（ｑ）ｑ¨ ＋ Ｃ（ｑ，ｑ·）ｑ· ＋ Ｇ（ｑ） ＋ Δ（ｑ，ｑ·） ＋ ｄ ＝ Ｆ

（３９）

Ｆ ＝ ｕ ＋ Ｍ（ｑ） ｑ¨ ｄ ＋ Ｃ（ｑ，ｑ
·
） ｑ·ｄ ＋ Ｇ（ｑ） （４０）

Ｈｅｒｅ，ｕ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓ ｔｈｅ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ ｅｍｐｌｏｙｅｄ
ｉｎ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ， ｗｈｉｌｅ Ｆ ｄｅｎｏｔｅｓ
ｔｈｅ ｓｉｇｎａｌ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎｐｕｔ． ｑ ｉｓ ｔｈｅ

ａｃｔｕａｌ ｐｏｓｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ， ｑｄ ｉｓ ｔｈｅ ｅｘｐｅｃｔｅｄ ｐｏｓｅ， ａｎｄ ｑ
·

ａｎｄ ｑ
·
ｄ ａｒｅ ｓｉｍｉｌａｒ． Ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｅ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｅｒｒｏｒ ｅ· ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇ ａｎｔｅｎｎａ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ
ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ．

ｅ ＝ ｑ － ｑｄ，ｅ
· ＝ ｑ· － ｑ·ｄ （４１）

Ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ Ｅｑ．（４０） ｃａｎ ｂｅ ｓｕｂｓｔｉｔｕｔｅｄ ｉｎｔｏ
ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃｓ Ｅｑ． （ ２６ ） ｔｏ ｏｂｔａｉｎ ｔｈｅ
ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ：

Ｍ（ｑ）ｅ¨ ＋ Ｃ（ｑ，ｑ·）ｅ· ＋ Δ（ｑ，ｑ·） ＋ ｄ ＝ ｕ （４２）
Ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｗａｓ ｄｅfiｎｅｄ ａｓ ｓ ＝ ｅ· ＋ αｅ，

α ｉｓ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ．

ｅ· ＝ ｓ － αｅ
Ｍｓ· ＝ － Ｃｓ ＋ ω － Δ － ｄ ＋ ｕ{ （４３）

ω ＝ Ｍαｅ· ＋ Ｃαｅ ， Ｄ ＝ ｄ ＋ Δ ，ｂｙ ｅｍｐｌｏｙｉｎｇ ｔｈｅ
ＨＪＩ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ， ｔｈｅ ａｆｏｒｅｍｅｎｔｉｏｎｅｄ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ
ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｍａｎｎｅｒ：

ｘ· ＝
ｓ － αｅ

１
Ｍ

（ － Ｃｓ ＋ ω ＋ ｕ）

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
＋

０

－ １
Ｍ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
（Δ ＋ ｄ）

ｚ ＝ ｈ（ｘ） ＝ ｅ· ＋ αｅ ＝ ｓ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（４４）
Ｄｅｆｉｎｅ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｖｅ ｄｅｆｉｎｉｔｅ ａｎｄ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｂｌｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎ Ｖ（ｘ） ：

Ｖ ＝ １
２
ｓＴＭｓ （４５）

Ｖ
· ＝ １

２
ｓＴＭ

·
ｓ ＋ ｓＴＭｓ· ＝

　 ｓＴ（ － Ｃｓ ＋ ω － Ｄ ＋ ｕ） ＋ １
２
ｓＴＭ

·
ｓ ＝

　 １
２
ｓＴ（Ｍ

· － ２Ｃ）ｓ ＋ ｓＴ（ω － Ｄ ＋ ｕ）

（４６）

·１１·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｉｓ ｓｌａｎｔｅｄ
ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｌｙ

１
２
ｓＴ（Ｍ

· － ２Ｃ）ｓ ＝ ０ （４７）

Ｌｅｔ ｕ ＝ － ω ＋ ｋ ； ｔｈｅｎ， Ｅｑ． （４７） ｉｓ ｅｑｕａｌ ｔｏ：
Ｖ
· ＝ － ｓＴＤ ＋ ｓＴｋ （４８）

Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ Ｅｑ． （３８）， ｗｅ ｏｂｔａｉｎ：

－ ｓＴＤ ＋ ｓＴｋ ≤ １
２
γ ２ Ｄ ２

２ － １
２

ｚ ２
２ （４９）

Ｗｈｅｎ ｅｍｐｌｏｙｉｎｇ ｔｈｅ ａｆｏｒｅｍｅｎｔｉｏｎｅｄ ｆｏｒｍｕｌａ

ｓＴｋ ≤ １
２
γ ２ Ｄ ２

２ － １
２

ｚ ２
２ （５０）

Ｌｅｔ ｋ ＝ － １
２
ｓ ＋ ｋ１ ． Ｔｈｅ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｆｕｎｃｔｉｏｎ， ｚ ｉｓ

ｅｑｕａｌ ｔｏ ｓ， ｔｈｕｓ ｌｅａｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ：

－ １
２

ｚ ２
２ ＋ ｋ１ｓＴ ≤ １

２
γ ２ Ｄ ２

２ － １
２

ｚ ２
２

Ｓｏ，

　 　 　 　 　 　 ｋ１ｓＴ ≤ １
２
γ ２ Ｄ ２

２ （５１）

Ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ｆｏｒｍｕｌａ ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ
ａｎｄ ｓａｔｉｓｆｉｅｓ ｔｈｅ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ， ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｅｑｕａｔｉｏｎ
ｃａｎ ｂｅ ｕｓｅｄ：

ｋ１ ＝ － １
２γ ２ｓ （５２）

Ｂｅｃａｕｓｅ ｉｔ ｃａｎ ｏｂｔａｉｎ：

－
ｚ ２

２

２γ ２ ≤ γ ２

２
Ｄ ２

２ （５３）

Ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｒｍｕｌａ， ｔｈｅ
ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎ ｆｏｒ ｅｖａｌｕａｔｉｎｇ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ􀆳ｓ ａｎｔｉ⁃
ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ． Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｅｘｐｒｅｓｓ ｔｈｅ ａｎｔｉ⁃ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ， ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｅｘ ｉｓ
ｄｅｆｉｎｅｄ ａｓ Ｊ．

Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｅｘ Ｊ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｒｉｖｅｄ

Ｊ ＝ ｓｕｐ ｄ≠０

ｚ ２
２

Ｄ ２
２

≥－ γ ４ （５４）

Ｗｈｅｎ γ ｉｓ ｓｍａｌｌ ｅｎｏｕｇｈ， ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｅｘ
Ｊ ｗｉｌｌ ｂｅ ｓｍａｌｌ ｅｎｏｕｇｈ， ｔｈｅｒｅｂｙ ｅｎｈａｎｃｉｎｇ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ． Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｆｏｒｅｍｅｎｔｉｏｎｅｄ ｓｔａｔｅｍｅｎｔ：

ｕ ＝ － ω ＋ ｋ ＝ － ω － １
２
ｓ ＋ ｋ１ ＝

－ ω － １
２
ｓ － １

２γ ２ｓ
（５５）

Ｄｕｅ ｔｏ ω ＝ Ｍαｅ· ＋ Ｃαｅ， ｓ ＝ ｅ· ＋ αｅ ， ｗｅ ｈａｖｅ
ｏｂｔａｉｎｅｄ：

ｕ ＝ － （Ｍαｅ· ＋ Ｃαｅ） － （ １
２γ ２

＋ １
２
）（ｅ· ＋ αｅ）

（５６）
Ｔｏ ｓｕｍ ｕｐ， ｔｈｅ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ， ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．８．

Ｆｉｇ．８　 ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ

　 　 Ｔｈｅ Ｌｙａｐｕｎｏｖ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｉｓ ｄｅｆｉｎｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ：

Ｌ ＝ １
２

ｓＴＭｓ （５７）

ｗｈｅｒｅ Ｍ ｉｓ ｔｈｅ ｉｎｅｒｔｉａ ｍａｔｒｉｘ． Ｔｈｅｎ， ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ Ｅｑ．
（５８） ｉｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ：

Ｌ
· ＝ ｓＴＭｓ· ＋ １

２
ｓＴＭ

·
ｓ ＝ ｓＴ（ － Ｃｓ ＋ ω － Δ －

　 　 ｄ ＋ ｕ） ＋ １
２

ｓＴＭ
·
ｓ ＝ ｓＴ（ － ｄ － Δ － １

２γ ２ｓ －

　 　 １
２
ｓ） ＋ １

２
ｓＴ（Ｍ

·
－ ２Ｃ）ｓ ＝ － ｓＴ（ｄ ＋ Δ） －

　 　 １
２γ ２ ｓ

Ｔｓ － １
２

ｓＴｓ （５８）

　 　 Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ：

Ｈ ＝ Ｌ
· － １

２
γ ２ Ｄ ２

２ ＋ １
２

ｚ ２
２ ＝

　 　 　 － ｓＴＤ － １
２γ ２ ｓ

Ｔｓ － １
２

ｓＴｓ － １
２
γ ２ Ｄ ２

２ ＋

·２１·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

　 　 　 １
２

ｚ ２
２ （５９）

Ｂｅｃａｕｓｅ ｏｆ：

－ ｓＴＤ － １
２γ２ ｓ

Ｔｓ － １
２
γ２ Ｄ ２

２ ＝ － １
２

１
γ
ｓ ＋ γＤ

２

２
≤０

－ １
２

ｓＴｓ ＋ １
２

ｚ ２
２ ＝ ０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（６０）
Ｔｈｅｎ， Ｈ ≤ ０， ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ

ｏｂｔａｉｎｅｄ：

Ｌ
·
≤ １

２
γ ２ Ｄ ２

２ － １
２

ｚ ２
２ （６１）

Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ＨＪＩ ｔｈｅｏｒｙ， Ｊ≤ γ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ，
ａｎｄ ｔｈｅ ｓｏｌｉｄ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｉｎｄｅｘ ｍｅｅｔｓ ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．

４　 Ｄａｔａ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　 　 Ｔｏ ｓｉｍｐｌｉｆｙ ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ， ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｉｓ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ａｓ ａ ｄｕａｌ⁃ａｒｔｉｃｕｌａｔｅｄ
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ａｒｍ［２８］ ｃｏｎｓｉｓｔｉｎｇ ｏｆ ｔｗｏ ａｒｍｓ ｗｉｔｈ
ｌｅｎｇｔｈｓ ｄｅｎｏｔｅｄ ａｓ ｌ１ ａｎｄ ｌ２， ａｎｄ ｍａｓｓｅｓ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ
ｂｙ ｍ１ ａｎｄ ｍ２ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ． Ｆｏｒ ｔｈｅ ｔｏｒｑｕｅ ａｃｔｕａｔｏｒｓ
ｉｎｓｔａｌｌｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｔｏｔａｌ
ｌｅｎｇｔｈ ｏｆ ａ ｓｉｎｇｌｅ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ ｉｓ ｓｅｔ ｔｏ １０． ２ ｍ，
ｍａｔｃｈｉｎｇ ｔｈｅ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ ｏｎ
Ｃｈｉｎａ􀆳ｓ Ｔｉａｎｇｏｎｇ Ｓｐａｃｅ Ｓｔａｔｉｏｎ． Ｅａｃｈ ｓｅｇｍｅｎｔ
ｍｅａｓｕｒｅｓ ５． １ ｍ ｉｎ ｌｅｎｇｔｈ， ａｎｄ ｔｈｅ ｅｎｔｉｒｅ ａｓｓｅｍｂｌｙ
ｗｅｉｇｈｓ ３７０ ｋｇ， ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｉｓ ａｂｏｕｔ
３６０００ ｋｍ，ｔｈｅ ｒａｄｉｕｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｉｓ ａｂｏｕｔ ６３７１ ｋｍ
（ｇ≈０．２２２ ｍ ／ ｓ２） ．

Ｍｑ¨ ＋ Ｃｑ· ＋ Ｇ ＋ Ｄ ＝ Ｆ

Ｍ ＝
Ｍ１１ Ｍ１２

Ｍ２１ Ｍ２２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

　 　
Ｍ１１ ＝ （ｍ１ ＋ ｍ２） ｌ２１ ＋ ｍ２ ｌ２２ ＋ ２ｍ２ ｌ１ ｌ２ｃｏｓ ｑ２

Ｍ１２ ＝ Ｍ２１ ＝ ｍ２ ｌ２２ ＋ ｍ２ ｌ１ ｌ２ｃｏｓ ｑ２

Ｍ２２ ＝ ｍ２ ｌ２２

ì

î

í

ï
ï

ïï

Ｃ ＝
－ Ｃ１２ｑ

·
２ － Ｃ１２（ｑ

·
１ ＋ ｑ·２）

Ｃ１２ｑ１ ０
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｇ ＝
Ｇ１

Ｇ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｇ１ ＝ （ｍ１ ＋ ｍ２）ｌ１ｃｏｓ ｑ２ ＋ ｍ２ｌ２ｃｏｓ（ｑ１ ＋ ｑ２）
Ｇ２ ＝ ｍ２ｌ２ｃｏｓ（ｑ１ ＋ ｑ２）{

Ｃ１２ ＝ ｍ２ ｌ１ｓｉｎ ｑ２

Ｆｉｇｓ．９－１２ ｃｌｅａｒｌｙ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｂｙ ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ ｔｈｅ
ｅｒｒｏｒ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ α ｆｒｏｍ ｔｏ ５０ ａｎｄ １００， ｔｈｅ
ｓｙｓｔｅｍ􀆳ｓ ｔｉｍｅ ｔｏ ａｃｈｉｅｖｅ ｔｈｅ ｄｅｓｉｒｅｄ ａｃｃｕｒａｃｙ ｒａｎｇｅ ｉｓ
ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ ｒｅｄｕｃｅｄ ｔｏ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ ３１ ｓ． Ｔｈｉｓ ｆｉｎｄｉｎｇ
ｓｕｇｇｅｓｔｓ ｔｈａｔ ｅｌｅｖａｔｉｎｇ ｔｈｅ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ
ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｉｍｐｒｏｖｅｓ ｔｈｅ

ｓｙｓｔｅｍ􀆳ｓ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｓｐｅｅｄ． Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ⁃
ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ（ＰＤ） ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｅｍｐｌｏｙｅｄ ｆｏｒ ｃｏｎｔｒｏｌ（Ｆｉｇｓ．
１３－１５） ．

Ｆｉｇ．９　 ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｄｉａｇｒａｍ （α ＝ ５０，γ ＝ ０．０１）

Ｆｉｇ．１０　 ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｅｒｒｏｒ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｄｉａｇｒａｍ
（α ＝ ５０，γ ＝ ０．０１）

Ｆｉｇ．１１　 ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｅｒｒｏｒ ｌｏｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ
ｄｉａｇｒａｍ （α ＝ ５０，γ ＝ ０．０１）

　 　 Ｔｈｅ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ａｃｈｉｅｖｅｓ ａｎ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ
ｅｒｒｏｒ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙ ０．０１°， ｗｉｔｈ ａ ｓｔｅａｄｙ⁃
ｓｔａｔｅ ｔｉｍｅ ｏｆ ｌｅｓｓ ｔｈａｎ ５ ｓ． Ｈｏｗｅｖｅｒ， ｔｈｉｓ ｌｅｖｅｌ ｏｆ
ａｃｃｕｒａｃｙ ｆａｉｌｓ ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｓｔｒｉｎｇｅｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ
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Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｒｅｖｅａｌｓ ｔｈａｔ ＰＤ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｘｈｉｂｉｔｓ ｌｏｗｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ
ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ ｉｔ ａｌｓｏ
ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓ ａｎ ｏｖｅｒｓｈｏｏｔ ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ． Ｎｏｎｅｔｈｅｌｅｓｓ，
ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｒｅｔａｉｎｓ ｃｅｒｔａｉｎ ａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｉｎ ｔｅｒｍｓ ｏｆ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｓｐｅｅｄ．

Ｆｉｇ．１２　 ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ａｎｇｌｅ ｅｒｒｏｒ ｌｏｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｄｉａｇｒａｍ
（α ＝ １００，γ ＝ ０．０１）

Ｆｉｇ．１３　 ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｄｉａｇｒａｍ

Ｆｉｇ．１４ 　 ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｄｉａｇｒａｍ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ａｎｇｌｅ ｅｒｒｏｒ ｄｉａｇｒａｍ

Ｆｉｇ．１５　 ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｅｒｒｏｒ ｌｏｃａｌ ｄｉａｇｒａｍ

５　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎ

　 　 Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｄａｔａ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ， ｉｔ ｉｓ ｅｖｉｄｅｎｔ ｔｈａｔ
ｔｈｅ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｈｉｅｖｅｓ ｔｈｅ
ｄｅｓｉｒｅｄ ｅｒｒｏｒ ａｃｃｕｒａｃｙ ｗｉｔｈｉｎ ４０ ｓ （α ＝ ５０，γ ＝ ０．０１） ．
Ｔｈｉｓ ｔｉｍｅ ｉｓ ｆｕｒｔｈｅｒ ｒｅｄｕｃｅｄ ｔｏ ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙ ３０ ｓ
ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ α ｉｓ ｓｅｔ ｔｏ １００．
Ｂｙ ｆｉｎｅ⁃ｔｕｎｉｎｇ ｔｈｅ ｖａｌｕｅ ｏｆ α， ａ ｆｕｒｔｈｅｒ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｉｎ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｔｉｍｅ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｓｅｒｖｅｄ ｆｒｏｍ ｔｈｅ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｔｒｅｎｄ ｉｎｄｉｃａｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅ，
ａｌｌｏｗｉｎｇ ｆｏｒ ｅｖｅｎ ｈｉｇｈｅｒ ａｃｃｕｒａｃｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｔｏ ｂｅ
ｍｅｔ． Ａｌｔｈｏｕｇｈ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓ ａ ｆａｓｔｅｒ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｓｐｅｅｄ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ
ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ， ｉｔｓ ａｃｃｕｒａｃｙ ｓｔｉｌｌ ｆａｌｌｓ ｓｈｏｒｔ ｏｆ ｔｈｅ
ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔａｎｄａｒｄｓ．

Ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎ ｄｅｌｖｅｓ ｉｎｔｏ ｔｈｅ
ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｅｘｅｒｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｔｗｏ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄｓ ｏｎ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ ｏｖｅｒ ｐｒｏｌｏｎｇｅｄ
ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌ ｐｅｒｉｏｄｓ．

Ａｓ ｅｖｉｄｅｎｔ ｆｒｏｍ Ｆｉｇ． １６， ｅｖｅｎ ｔｈｅ ａｎｔｉｃｉｐａｔｅｄ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｓ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ
ｉｎｉｔｉａｌ ｐｈａｓｅ ｄｕｅ ｔｏ ｕｎｃｅｒｔａｉｎ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｆａｃｔｏｒｓ． Ｉｎ
ｓｕｃｈ ｓｃｅｎａｒｉｏｓ， ｗｉｔｈｏｕｔ ｐｒｏｐｅｒ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ ａｎｄ
ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ， ｄｅｓｐｉｔｅ ｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ􀆳ｓ ｅｘｃｅｐｔｉｏｎａｌ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ， ｔｈｅ
ｔａｒｇｅｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｒｅｍａｉｎｓ ｕｎｓｔａｂｌｅ ａｎｄ ｉｎａｃｃｕｒａｔｅ．
Ｃｏｎｓｅｑｕｅｎｔｌｙ， ｔｈｅ ｐｒｅｃｉｓｅ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ
ｓｐａｃｅ ａｎｔｅｎｎａ ｃａｎｎｏｔ ｂｅ ｅｎｓｕｒｅｄ．
　 　 Ｕｐｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｎｇ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｇｒａｐｈｓ （Ｆｉｇｓ．１７－
２０）， ｉｔ ｂｅｃｏｍｅｓ ａｐｐａｒｅｎｔ ｔｈａｔ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ
ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｘｃｅｌｓ ｉｎ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｎｇ ｆｏｒ ａｎｄ
ｃｏｒｒｅｃｔｉｎｇ ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ， ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ
ｎｏｔｉｃｅａｂｌｅ ｉｎ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｑ２ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ
ｐｈａｓｅ． Ｃｏｎｓｅｑｕｅｎｔｌｙ， ｔｈｉｓ ｌｅａｄｓ ｔｏ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎ ｓｕｂｓｅｑｕｅｎｔ ｔｒａｃｋｉｎｇ， ｅｎｓｕｒｉｎｇ ｇｒｅａｔｅｒ
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Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）

ａｎｔｅｎｎａ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ ｆｏｒ ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ
ｓｔａｔｉｏｎｓ．

Ｆｉｇ．１６　 Ｔｈｅ ｔａｒｇｅｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｄｉａｇｒａｍ ｕｎｄｅｒ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ（ＧＥＯ）

Ｆｉｇ．１７　 ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ａｎｇｌｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ（ＧＥＯ）

Ｆｉｇ．１８　 ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ
ｄｉａｇｒａｍ（ＧＥＯ）

　 　 Ｔａｋｉｎｇ ｉｎｔｏ ａｃｃｏｕｎｔ ｖａｒｉｏｕｓ ｏｒｂｉｔ ｆａｃｔｏｒｓ， ｔｈｅ
ｏｒｂｉｔ ｈａｓ ｂｅｅｎ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ａｔ ａｎ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｏｆ ３８０ ｋｍ，
ｗｈｉｃｈ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｓ ｔｏ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔ ｏｆ Ｃｈｉｎａ􀆳ｓ Ｔｉａｎｇｏｎｇ
Ｓｐａｃｅ Ｓｔａｔｉｏｎ ｗｈｅｒｅ ｔｈｅ ｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ ｉｓ

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙ ８．７ ｍ ／ ｓ２ ．
Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｉｎ

ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓ ｏｒｂｉｔ， ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ
ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆａｌｌｓ ｓｈｏｒｔ ｏｆ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ ｌｏｗ
ｅａｒｔｈ ｏｒｂｉｔ． Ｓｐｅｃｉｆｉｃａｌｌｙ， ｑ１ ｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｓ ｐｅｒｉｏｄｉｃ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ， ｉｎｄｉｃａｔｉｎｇ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ｏｆ ＨＪＩ
ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎｃｒｅａｓｅｓ ｗｉｔｈ ｏｒｂｉｔ
ａｌｔｉｔｕｄｅ． Ｔｈｉｓ ｍａｋｅｓ ｉｔ ｈｉｇｈｌｙ ｓｕｉｔａｂｌｅ ｆｏｒ ｔｈｅ ｖｅｒｙ
ｌａｒｇｅ ｓｐａｃｅ ａｎｔｅｎｎａｓ ｔｙｐｉｃａｌｌｙ ｄｅｐｌｏｙｅｄ ｉｎ ｈｉｇｈ ｏｒｂｉｔｓ．

Ｆｉｇ．１９　 ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ａｎｇｌｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ（ＬＥＯ）

Ｆｉｇ． ２０　 ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ
ｄｉａｇｒａｍ（ＬＥＯ）

　 　 Ｆｉｇｓ．２１－２４ ｉｌｌｕｓｔｒａｔｅ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｒｅｑｕｉｒｅｄ
ｆｏｒ ｌｏｎｇ⁃ｔｅｒｍ ｏｒｂｉｔ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ａｎｔｅｎｎａ ｕｓｉｎｇ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ＰＤ
ｃｏｎｔｒｏｌ， ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ． Ｉｔ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｓｅｒｖｅｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ
ｍａｘｉｍｕｍ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｉｓ ｎｅｅｄｅｄ ａｔ ｔｈｅ ｂｅｇｉｎｎｉｎｇ ｏｆ
ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｃｅｓｓ， ｗｈｉｃｈ ｇｒａｄｕａｌｌｙ ｄｅｃｒｅａｓｅｓ ｏｖｅｒ
ｔｉｍｅ． Ｅｖｅｎ ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ ａｎｔｅｎｎａ
ｓｔａｂｉｌｉｚｅｓ， ａ ｃｅｒｔａｉｎ ａｍｏｕｎｔ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｉｓ ｓｔｉｌｌ
ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｔｏ ｓｕｐｐｒｅｓｓ ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｅｎｓｕｒｅ ａｎｔｅｎｎａ
ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ． Ｎｏｔａｂｌｙ， ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｕｔｐｅｒｆｏｒｍｓ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ
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ａｃｃｕｒａｃｙ， ｂｕｔ ｉｔ ｄｅｍａｎｄｓ ａ ｈｉｇｈｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｔｏ
ｍｉｔｉｇａｔｅ ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｆｉｇ．２１　 Ｔｈｅ ｔｏｒｑｕｅ ｎｅｅｄｅｄ ｏｆ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ
ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ（ｇｌｏｂａｌ）

Ｆｉｇ．２２　 Ｔｈｅ ｔｏｒｑｕｅ ｎｅｅｄｅｄ ｏｆ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ
ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ（ ｌｏｃａｌ）

Ｆｉｇ．２３　 Ｔｈｅ ｔｏｒｑｕｅ ｎｅｅｄｅｄ ｏｆ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ（ｇｌｏｂａｌ）

　 　 Ｉｎ ｓｕｍｍａｒｙ， ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｈａｓ
ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ ａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｉｎ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ ｆｏｒ
ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａｓ ｏｆ ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎｓ
ｔｈａｔ ｎｅｅｄ ｔｏ ｏｐｅｒａｔｅ ｉｎ ｈｉｇｈ ｏｒｂｉｔｓ， ｓｕｃｈ ａｓ

ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓ ｏｒｂｉｔｓ． Ｉｎ ｔｈｅ ｆｕｔｕｒｅ， ｉｔ ｈｏｌｄｓ ｂｒｏａｄ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｐｒｏｓｐｅｃｔｓ ｉｎ ｏｔｈｅｒ ａｒｅａｓ， ｓｕｃｈ ａｓ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｕｌｔｒａ⁃ｌａｒｇｅ ｓｏｌａｒ ｓａｉｌｓ ａｎｄ ｍａｎｎｅｄ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ｆｏｒ Ｍａｒｓ ｍｉｓｓｉｏｎｓ．

Ｆｉｇ．２４　 Ｔｈｅ ｔｏｒｑｕｅ ｎｅｅｄｅｄ ｏｆ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌ（ ｌｏｃａｌ）

６　 Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ

　 　 Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｐｏｔｅｎｔｉａｌ ｅｎｅｒｇｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｔｈｅｏｒｙ，
ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｓ ａｎ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ
ｔｈｅ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ａｎｔｅｎｎａｓ， ａｎａｌｏｇｉｚｉｎｇ ｉｔ ｔｏ ａｎ ｎ⁃ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｉｃ ａｒｍ． Ｔｈｅ
ｒｉｇｉｄ⁃ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｒｉｇｉｄ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｎｔｅｎｎａ ｉｓ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ
ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｊｏｉｎｔ ａｎｇｌｅｓ．Ｔｈｅ ａｂｓｏｌｕｔｅ ｎｏｄｅ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ Ｈａｍｉｌｔｏｎ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ａｒｅ ｕｓｅｄ
ｔｏ ｃｒｅａｔｅ ａ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ａ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ａｎｔｅｎｎａ， ｐｉｎｐｏｉｎｔｉｎｇ ｔｈｅ ｄｅｓｉｒｅｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ａｎｄ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ． Ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ
ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ， ｗｅ ｄｅｒｉｖｅｄ ｔｈｅ
ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｄｙｎａｍｉｃ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ｐｏｉｎｔｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ， ｉｎｃｏｒｐｏｒａｔｉｎｇ ａ ｎｏｎ⁃ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ
ｖａｒｉａｂｌｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ． Ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ ｏｆ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ
ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｉｓ ｄｅｒｉｖｅｄ ｂｙ ＨＪＩ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ａｎｄ
ｄｉｓｓｉｐａｔｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍ ｔｈｅｏｒｅｍ， ａｎｄ ｉｔｓ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｉｎｄｅｘ ｉｓ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ． Ｗｈｅｎ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ
ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ＰＤ ｃｏｎｔｒｏｌｓ， ｔｈｅ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓ ｎｏｔａｂｌｅ ｓｕｐｅｒｉｏｒｉｔｙ ｉｎ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｉｔｓ
ｉｎｉｔｉａｌ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ａｎｄ ｉｔｓ ａｂｉｌｉｔｙ ｔｏ ｓｕｐｐｒｅｓｓ ｏｖｅｒｓｈｏｏｔ
ｄｕｒｉｎｇ ｓｉｎｅ ｗａｖｅ ｐｅａｋ ｉｎｐｕｔｓ ｆｏｒ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｓｉｇｎａｌｓ． ＨＪＩ
ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｕｔｐｅｒｆｏｒｍｓ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ＰＤ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ
ｓｍｏｏｔｈｎｅｓｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ， ｂｕｔ ｉｔ ｒｅｑｕｉｒｅｓ ａ ｈｉｇｈｅｒ ｔｏｒｑｕｅ
ｔｏ ｓｕｐｐｒｅｓｓ ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｃｈａｎｇｅｓ．
Ｔｈｉｓ ｉｎｄｉｃａｔｅｓ ｔｈａｔ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｓ
ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ ｓｕｉｔａｂｌｅ ｆｏｒ ｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ ｗｈｅｒｅ ｅｘｔｒｅｍｅｌｙ
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ｈｉｇｈ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ ｉｓ ｄｅｍａｎｄｅｄ． Ｉｎ ｓｕｍｍａｒｙ，
ｗｈｉｌｅ ＨＪＩ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｘｃｅｌｓ ｉｎ
ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ａｎｄ ｓｍｏｏｔｈｎｅｓｓ， ｉｔ ｃｏｍｅｓ ａｔ ｔｈｅ ｃｏｓｔ ｏｆ
ｈｉｇｈｅｒ ｔｏｒｑｕｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｆｏｒ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ．
Ｎｏｎｅｔｈｅｌｅｓｓ， ｉｔ ｒｅｍａｉｎｓ ａｎ ｉｄｅａｌ ｃｈｏｉｃｅ ｆｏｒ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｔｈａｔ ｐｒｉｏｒｉｔｉｚｅ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ．
Ａｃｋｎｏｗｌｅｄｇｅｍｅｎｔ
　 　 Ｔｈｅ ａｕｔｈｏｒｓ ｇｒａｔｅｆｕｌｌｙ ａｃｋｎｏｗｌｅｄｇｅ ｔｈｅ ｓｕｐｐｏｒｔ
ｏｆ ｔｈｅ Ｓｈｅｎｙａｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ， Ｃｈｉｎｅｓｅ
Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ａｎｄ ｔｈｅ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｃｈｉｎｅｓｅ
Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ．

Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ

［１］Ｈｏｕ Ｘ Ｂ，Ｚｈａｎｇ Ｘ， Ｃｈｅｎｇ Ｚ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ｃｏｎｃｅｐｔ ｄｅｓｉｇｎ ｏｎ
ｍｏｄｕｌａｒ ｍｕｌｔｉ⁃ｒｏｔａｒｙ ｊｏｉｎｔｓ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ． Ｓｐａｃｅ
Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２３，２０（３）：１－６ ＤＯＩ：１０．３９６９ ／ ｊ．
ｉｓｓｎ．１６７４－７１３５．２０２３．０３．００１．

［２］Ｈｏｕ Ｘ Ｂ． Ｕｎｌｏｃｋｉｎｇ ｔｈｅ Ｆｒｏｎｔｉｅｒｓ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｓｅｒｉｅｓ： Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｄ Ｓｐａｃｅ Ｓｏｌａｒ Ｐｏｗｅｒ Ｓｔａｔｉｏｎ．
Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｃｈｅｍｉｃａｌ Ｉｎｄｕｓｔｒｙ Ｐｒｅｓｓ， ２０２３．

［３］Ｔｕ Ｙｉｗｅｎ． Ｔｈｅ ｂｅａｕｔｙ ｏｆ ｉｎｄｕｓｔｒｙ ｜ Ｃｈｉｎａ􀆳ｓ ｆｉｒｓｔ ｓｐａｃｅ
ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｂａｓｅ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ，
“Ｓｐａｃｅ Ｔｈｒｅｅ Ｇｏｒｇｅｓ” ｏｎ ｔｈｅ ｗａｙ．２０２１． Ｒｅｔｒｉｅｖｅｄ ｆｒｏｍ
ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｗｗｗ．ｊｉｅｍｉａｎ．ｃｏｍ ／ ａｒｔｉｃｌｅ ／ ６３５２８３８．ｈｔｍｌ．

［４］Ｐｅｔｅｒ Ｅ Ｇ．Ｐｏｗｅｒ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｓｕｎ： ｉｔｓ ｆｕｔｕｒｅ． Ｓｃｉｅｎｃｅ，１９６８，
１６２：８６７－８８６．ＤＯＩ： １０． １１２６ ／ ｓｃｉｅｎｃｅ ．１６２．３８５６．８５７．

［５］Ｈｏｕ Ｘｉｎｂｉｎ，Ｗａｎｇ Ｌｉ， Ｚｈａｎｇ Ｘｉｎｇｈｕａ． Ｃｏｎｃｅｐｔ ｄｅｓｉｇｎ ｏｎ
ｍｕｌｔｉ⁃ｒｏｔａｒｙ ｊｏｉｎｔｓ ＳＰＳ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１５，３６
（１１）：１３３２－ １３３８．ＤＯＩ：１０．３８７３ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．１０００－ １３２８．２０１５．
１１．０１６．

［６］Ｗｉｔｔｅｎｂｕｒｇ Ｊ． Ｄｙｎａｍｉｃｓ ｏｆ ｓｙｓｔｅｍｓ ｏｆ ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｉｅｓ．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ ａｎｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， １９７９，５９（７）：３３１．
ＤＯＩ：１０．１００２ ／ ｚａｍｍ．１９７９０５９０７１２．

［７］Ｓｈａｂａｎａ Ａ Ａ．Ｄｙｎａｍｉｃｓ ｏｆ Ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ Ｓｙｓｔｅｍｓ．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：
Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ Ｐｒｅｓｓ， ２００５： １１５ － １２３． ＤＯＩ： １０．
１０１７ ／ ＣＢＯ９７８０５１１６１０５２３．

［８］Ｋａｎｅ Ｔ Ｒ， Ｌｅｖｉｎｓｏｎ Ｄ Ａ． Ｄｙｎａｍｉｃｓ ｔｈｅｏｒｙ ａｎｄ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ．Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ａｎｄ Ｍａｃｈｉｎｅ Ｔｈｅｏｒｙ，１９８６，２１（４）：
３６１－３６２． ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ ００９４－１１４Ｘ（８６）９００５９－５．

［９］Ｗｉｅ Ｂ， Ｒｏｉｔｈｍａｙｒ Ｃ． Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｏｒｂｉｔ， ａｔｔｉｔｕｄｅ， ａｎｄ
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ． ＮＡＳＡ Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｍｅｍｏｒａｎｄｕｍ， ２００１，２１０８５４：
１－１２３．ＤＯＩ： １０．５５５５ ／ ８８８１８２．

［１０］Ｅｄｗａｒｄ Ｊ Ｈ Ｙａｐ， Ｄｊａｍｅｌ Ｒｅｚｇｕｉ， Ｍａｒｋ Ｈ，ｅｔ ａｌ． Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ
ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈｉｎ ｔｈｅ Ｕｄｗａｄｉａ⁃Ｋａｌａｂａ
ｆｒａｍｅｗｏｒｋ， ａ ｌｕｍｐｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ａｐｐｒｏａｃｈ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ａｎｄ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０２２， １７ （ １２）：
１００５－１０１９． ＤＯＩ：１０．１１１５ ／ １．４０５５９５７．

［１１］Ｓａｎｂｏｒｎ Ｇ， Ｃｈｏｉ Ｊ， Ｃｈｏｉ Ｊ Ｈ． Ｓｔｒａｔｅｇｙ ｆｏｒ ｃｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｏｆ ｍｕｌｔｉｆｌｅｘｉｂｌｅ⁃ｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｉｓｃｒｅｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ
ｍｅｔｈｏｄ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ，
２０２１，３５（１０）：４３６３－ ４３８０． ＤＯＩ：１０．１００７ ／ ｓ１２２０６－ ０２１－
０９０８－２．

［１２］Ｊｉａｎｇ Ｊｉａｎｐｉｎｇ， Ｌｉ Ｄｏｎｇｘｕ． Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｆｏｒ
ｔｈｅ ｒｉｇｉｄ － ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ｗｉｔｈ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｐｐｅｎｄａｇｅｓ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎｕａｕｔｉｃｓ， ２００５，
２６（３）：２７０－２７４．

［１３］Ｃａｉ Ｇ Ｐ， Ｈｏｎｇ Ｊ Ｚ， Ｙａｎｇ Ｓ Ｘ． Ｍｏｄｅｌ ｓｔｕｄｙ ａｎｄ ａｃｔｉｖｅ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃａｎｔｉｌｅｖｅｒ ｂｅａｍ．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２００４，４６（６）： ８７１－８８９．
ＤＯＩ： １０．１０１６ ／ ｊ．ｉｊｍｅｃｓｃｉ．２００４．０６．００１．

［１４］Ｃａｉ Ｇ Ｐ， Ｌｉｍ Ｃ Ｗ． Ａｃｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｈｕｂ⁃ｂｅａｍ
ｓｙｓｔｅｍ ｕｓｉｎｇ ｏｐｔｉｍａｌ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ．
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２００６， ４８
（１０）：１１５０－１１６２． ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ ｊ．ｉｊｍｅｃｓｃｉ．２００６．０５．００３．

［１５］Ｌｉ Ｑｉｎｇｊｕｎ， Ｄｅｎｇ Ｚｉｃｈｅｎ， Ｗａｎｇ Ｙａｎ， ｅｔ ａｌ． Ｑｕａｓｉ⁃ｓｕｎ⁃
ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｏｒｉｅｎｔｅｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｆｏｒ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ ２０１９，１：２９ － ４０． ＤＯＩ： １０． ３８７３ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．
１０００－１３２８． ２０１９．０１．００４．

［１６］Ｚｈａｎｇ Ｋａｉｍｉｎｇ． Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｄｙｎａｍｉｃ Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ ａｎｄ Ｒｏｂｕｓｔ
Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅ Ｓｏｌａｒ Ｐｏｗｅｒ Ｓｔａｔｉｏｎ． Ｄａｌｉａｎ： Ｄａｌｉａｎ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２１：８６－９３．

［１７］Ｍｕ Ｒｕｉｎａｎ． Ｃｏｕｐｌｉｎｇ Ｄｙｎａｍｉｃ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ａｎｄ Ａｔｔｉｔｕｄｅ
Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ｓｕｐｅｒ Ｌａｒｇｅ Ｓｐａｃｅ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ｏｎ Ｏｒｂｉｔ． Ｄａｌｉａｎ：
Ｄａｌｉａｎ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０２０：１－１３１．

［１８］Ｔａｎａｋａ Ｈ， Ｋｏｇｉｓｏ Ｎ， Ｓａｋａｎｏ Ｆ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｅｆｏｒｍａｂｌｅ ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ ａｎｔｅｎｎａ ｓｙｓｔｅｍ ｗｉｔｈ
ｈｉｇｈ ａｃｃｕｒａｃｙ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ． Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ
２０２２，１９４：９３－１０５．ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ ｊ．ａｃｔａａｓｔｒｏ．２０２２．０２．００２．

［１９］ Ａｎｄｒｅａ Ｖｉａｌｅ， Ｍｃｌｎｎｅｓ Ｃ Ｒ． Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｔｕａｔｏｒ
ｓｃａｌｉｎｇ ｌａｗｓ ｆｏｒ ｏｒｂｉｔｉｎｇ ｓｏｌａｒ ｒｅｆｌｅｃｔｏｒｓ． Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ
Ｓｐａｃｅ Ｒｅｓｅａｒｃｈ， ２０２３，７１（１）：６０４． ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ ｊ． ａｓｒ．
２０２２．１０．０１５．

［２０］Ａｎｇｅｌｅｔｔｉ Ｆ， Ｉａｎｎｅｌｌｉ Ｏ， Ｇａｓｂａｒｒｉ Ｐ， ｅｔ ａｌ． Ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｌｌｏｃａｔｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｌａｒｇｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ． ＩＦＡＣ⁃
ＰａｐｅｒｓＯｎＬｉｎｅ ２０２２， ５５ （ ２５）： ８５ － ９０． ＤＯＩ： １０． １０１６ ／ ｊ．
ｉｆａｃｏｌ．２０２２．０９．３２８．

［２１］Ｈｏｕ Ｘ Ｂ，Ｗａｎｇ Ｌ， Ｚｈａｎｇ Ｘ Ｈ， ｅｔ ａｌ．Ｃｏｎｃｅｐｔ ｄｅｓｉｇｎ ｏｎ
ｍｕｌｔｉ⁃ｒｏｔａｒｙ ｊｏｉｎｔｓ ＳＰＳ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１５，３６
（１１）：１３３２－１３３８．ＤＯＩ：１０．３８７３ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．１０００－１３２８．２０１５．
１１．０１６．

［２２］Ｓｈａｏ Ｑ， Ｌｕ Ｙｉｆａｎ ， Ｓｈｉ Ｃｈｕａｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｒｉｇｉｄ⁃ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｃｏｕｐｌｅｄ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｓｐａｃｅ
ｍｅｍｂｒａｎｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ． Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０２２，４２（１）：４７－５６．ＤＯＩ：１０．１６７０８ ／ ｊ． ｃｎｋｉ．
１０００－７５８Ｘ．２０２２．０００５．

［２３］ Ｌｉ Ｍｉｎｇａｎ， Ｑｉａｎ Ｌｉ． Ｄｙｎａｍｉｃａｌ Ｓｙｓｔｅｍ Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ ａｎｄ
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ． ２ｔｈ ｅｄ． Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｄｅｆｅｎｓｅ ｉｎｄｕｓｔｒｙ
Ｐｒｅｓｓ，２０１５．１０－１０３．

［２４］Ｔｅｏｄｏｒｅｓｃｕ Ｐ Ｐ． Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ， Ｃｌａｓｓｉｃａｌ Ｍｏｄｅｌｓ：
Ｖｏｌｕｍｅ ＩＩＩ：Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ． Ｈｅｉｄｅｌｂｅｒｇ： Ｓｐｒｉｎｇｅｒ
２００９：１－３５１．

［２５］Ｄｕ Ｗ Ｚ， Ｙａｏ Ｘ Ｇ， Ｃａｏ Ｄ Ｚ． Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｓ ｏｆ Ｄｙｎａｍｉｃｓ
ｏｆ Ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ Ｓｙｓｔｅｍｓ． Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｐｒｅｓｓ，２０２１：１－１００．

［２６］Ｃｏｌｏｍｂｏ Ｒ Ｍ， Ｐｅｒｒｏｌｌａｚ Ｖ， Ｓｙｌｌａ Ａ． Ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｌａｗｓ
ａｎｄ Ｈａｍｉｌｔｏｎ⁃Ｊａｃｏｂｉ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｗｉｔｈ ｓｐａｃｅ ｉｎｈｏｍｏｇｅｎｅｉｔｙ ．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ Ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ２０２３，２３（３）：１－７２．ＤＯＩ：
１０．１００７ ／ ｓ０００２８－０２３－００９０２－１．

［２７］Ｋａｌｉｓｅ Ｄ， Ｋｕｎｉｓｃｈ Ｋ． Ｈａｍｉｌｔｏｎ⁃Ｊａｃｏｂｉ⁃Ｂｅｌｌｍａｎ
Ｅｑｕａｔｉｏｎｓ： Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｍｅｔｈｏｄｓ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｉｎ
Ｏｐｔｉｍａｌ Ｃｏｎｔｒｏｌ． Ｂｅｒｌｉｎ：Ｄｅ Ｇｒｕｙｔｅｒ，２０１８：１－５０．

［２８］ Ｌｉｕ Ｊｉｎｋｕｎ． Ｓｌｉｄｉｎｇ Ｍｏｄｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ＭＡＴＬＡＢ
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｔｈｅ Ｂａｓｉｃ Ｔｈｅｏｒｙ ａｎｄ Ｄｅｓｉｇｎ Ｍｅｔｈｏｄ． ４ｔｈ ｅｄ．
Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ Ｐｒｅｓｓ， ２０１９：７９－１４９．
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