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带有干扰的挠性卫星非线性姿态输出反馈控制

胡庆雷　肖冰　马广富
（哈尔滨工业大学控制科学与工程系，哈尔滨　１５０００１）

摘要　针对挠性卫星在飞行过程中存在参数不确定性、干扰（常值扰动和正弦扰动）及挠性附件的振动控制

问题，提出了一类基于输出反馈控制系统的鲁棒设计方法，该设计仅利用姿态四元数输出信息，而无需角速

度、挠性变形位移及其速率测量信息；同时，在控制中又引入积分环节用于减小常值干扰引起的稳态误差，

并且控制器参数的选者并不依赖于系统参数，基于Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论证明了所设计的控制器保证了姿态的稳定

和模态振动的衰减；最后，将该方法应用于挠性卫星的姿态机动控制，仿真结果表明该控制器不仅对参数不

确定性具有很好的鲁棒性，而且能够有效消除常值干扰和正弦干扰的影响，在完成姿态机动控制的同时，能

够抑制挠性附件的结构振动，具有良好的过渡过程品质．

关键词　挠性卫星，　输出反馈控制，　振动抑制，　姿态控制

引言

现代卫星通常带有大型太阳翼，这种大挠性、

低阻尼的结构容易受到外界干扰及其结构自身参

数的摄动而发生振动，进而使刚体三轴指向精度降

低，甚至使姿态失稳；另外，在轨卫星不可避免地受

到各种力矩的干扰，主要包括由于轨控和各种环境

力矩引起的常值干扰，以及外部激励诱导的各种周

期干扰，并且这些干扰力矩的大小具有不确定性；

同时，由于燃料的消耗、太阳帆板的转动以及有效

载荷的运动也将会引起卫星惯量参数的变化，即卫

星的惯量参数通常也是存在参数不确定性．因此，
寻求一种鲁棒主动控制方法来实现空间挠性卫星

的高精度、高稳定控制成为学者关注和研究的热点

之一．
变结构控制由于具有良好的鲁棒性和处理非

线性问题的一些独到优点，如当系统进入滑动模态

后具有对参数变化和外部扰动不敏感的特性，在挠

性航天器的控制上得到了很多研究者的关注．文献
［１－４］研究了挠性航天器的变结构控制方法，然
而控制器的设计需要预先精确地确定参数不确定

性的上确界；通常来说，如果这些变化的上界估计

的过高或过低，会加重滑模控制系统的抖振，严重

地影响卫星姿态的控制精度．针对这一问题，文献

［５，６］研究了自适应控制技术在挠性航天器系统
中的应用，该方法能够很好的在线估计这些不确定

性界函数的上确界．文献［７－１０］通过将自适应与
变结构控制相结合，提出了一类复合鲁棒挠性航天

器姿态控制方法；但是在这些方法中，一方面控制

器的设计并没有考虑外部干扰力矩的影响，即使考

虑也是假设其外部干扰力矩为满足一些特定的约

束，特别地，常值干扰抑制问题是航天器姿态控制

的一个长期以来相关研究者着力攻克的难题；另一

方面，由于在线自适应控制技术的引入，使得控制

器的计算量增加，从而阻碍这类方法在实际挠性卫

星姿态控制的应用．
另外，在实际的航天工程中，角速率敏感器，尤

其是高精度的敏感器，一方面由于其费用是相当昂

贵，在研制经费有限的情况下，可以考虑不安装这

样的速率敏感器，仅通过姿态信息敏感器的测量来

完成姿态控制任务；另一方面，即使安装了这些高

精度角速率敏感器，如果敏感器存在故障，导致其

工作失效，就将无法继续得到角速度信息；因此，为

了降低卫星研制成本或者作为角速率敏感器失效

后的一种备份方法，研究姿态输出反馈控制有一定

的理论和工程价值．文献［１１］针对刚体卫星姿态
输出反馈控制问题，设计了基于模型的二阶观测

器；文献［１２］设计了一类滑模观测器，通过对角速
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度信号进行观测，实现了输出反馈控制；然而由于

设计观测器和动态补偿器的方法增加了系统的复

杂性，并且由于系统存在非线性和不确定性，观测

器的状态会和实际的在状态存在偏差，不一定达到

理想的控制效果．文献［１３］针对刚体航天器设计
了非线性ＰＩ输出反馈姿态调节控制器，利用 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ定理进行了稳定性证明．文献［１４］针对姿态
调节问题，采用四元数作为姿态描述，采用无源化

方法设计了输出反馈控制器．文献［１５］采用修正
罗德里格参数描述，在转动惯量未知时采用自适应

控制方法实现了对转动惯量的辨识，并且通过构建

高通滤波器实现了无需要角速度测量的输出反馈

姿态跟踪控制．针对挠性航天器，文献［１６，１７］考
虑仅当姿态角是可测时，设一种动态输出反馈控制

器，对姿态角速率、挠性模态和挠性模态速率进行

估计，并实现大角度姿态机动和对挠性附件的振动

抑制．
在上述研究的基础上，研究了挠性卫星三轴

同时姿态机动时的姿态控制和挠性附件的振动抑

制问题，提出了一种仅利用姿态输出信息的鲁棒控

制方法；该方法通过设计一个低通线性滤波器来实

现姿态反馈控制，而无需对姿态角速率、挠性模态

和挠性模态速率进行估计，并在控制中引入积分环

节，以减小常值干扰引起的常值稳态误差；同时控

制器参数的设计不依赖于系统参数、干扰力矩的界

函数和挠性模态个数，从而保证对系统具有很强的

鲁棒性，并基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法从理论上证明了系
统的稳定性和挠性模态的衰减性．最后，将该方法
应用于卫星的姿态机动控制，仿真结验证了方法的

可行性和有效性，具有潜在的应用前景．

１　挠性卫星姿态动力学与运动学方程

考虑一类带有挠性附件的卫星，假设挠性附件

的弹性变形为小量，则其动力学方程为［１８］：

Ｊω＋δＴη̈＝－Ｓ（ω）Ｊω＋ｕ（ｔ）＋ｄ（ｔ） （１ａ）

η̈＋Ｃη＋Ｋη＋δω＝０ （１ｂ）
其中Ｊ为对称正定转动惯量矩阵，δ为刚 －柔耦合
矩阵，ω＝［ω１　ω２　ω３］

Ｔ为本体坐标系相对于惯

性坐标的本体坐标系下的姿态角速度矢量，ｕ（ｔ）为
作用在星体上的控制力矩，ｄ（ｔ）为卫星受到的外部
干扰力矩（并包括一些忽略的非线性耦合项），矩

阵Ｃ和Ｋ分别为阻尼和刚度矩阵，分别定义为：

Ｃ＝ｄｉａｇ｛２ξｉΛ
１／２
ｉ ，ｉ＝１，２，…，ｎ｝，

Ｋ＝ｄｉａｇ｛Λｉ，ｉ＝１，２，…，ｎ｝ （２）

其中ｎ为所考虑模态个数，Λ１／２ｉ 为第 ｉ个模态振动
频率，ξｉ为第 ｉ个模态的阻尼比，本文所考虑的挠
性卫星结构图由图１所示：

图１　带有太阳帆板的卫星结构图

Ｆｉｇ．１　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｉｅｓ

定义叉乘矩阵Ｓ（ω）为：

Ｓ（ω）＝

０ －ω３ ω２
ω３ ０ －ω１
－ω２ ω１









０

（３）

本文采用四元素来描述卫星的姿态，则其运动

学为［１８］：

ｑ０[ ]ｑ ＝１２Ｅ（ｑ０，ｑ）ω （４）

其中［ｑ０　ｑ
Ｔ］Ｔ为定义的四元数，且满足约束 ｑ２０＋

ｑＴｑ＝１，矩阵Ｅ（ｑ０，ｑ）△
　　－ｑＴ

ｑ０Ｉ３×３－Ｓ（ｑ[ ]），且其具有
如下性质：

Ｅ（ｑ０，ｑ）
ＴＥ（ｑ０，ｑ）＝Ｉ３×３ （５ａ）

Ｅ（ｑ０，ｑ）
Ｔｑ＝０ （５ｂ）

ω＝２Ｅ（ｑ０，ｑ）
Ｔ
ｑ０[ ]ｑ （５ｃ）

这些性质将在后续的证明推导中利用．
控制目标：针对系统（１）和（４），在考虑挠性卫

星转动惯量不确定和带有常值干扰力矩存的情况

下，仅利用卫星姿态的输出信息，设计一类非线性

输出反馈控制器，在完成姿态ｒｅｓｔ－ｔｏ－ｒｅｓｔ机动控
制的同时，抑制卫星挠性附件的结构振动；即可描

述为：设计控制器，使得 ｌｉｍ
ｔ→∞
ｑ＝０，ｌｉｍ

ｔ→∞
ｑ０＝１，ｌｉｍｔ→∞ω＝

０，ｌｉｍ
ｔ→∞
η＝０和ｌｉｍ

ｔ→∞
η＝０．

２　非线性输出反馈控制器设计

为实现设计的控制目标，并便于控制器设计，

０８３
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引入辅助变量

φ＝η＋δω （６）
利用式（１ｂ），且定义变量ψ＝［ηＴ　φＴ］Ｔ，可得

ψ
·

＝
０ １
－Ｋ －[ ]Ｃψ＋

－δ
Ｃ[ ]δ ω （７）

由此，式（１ａ）可改写为：
Ｊ０ω＝－Ｓ（ω）Ｊ０ω＋ｕ（ｔ）＋ｄ（ｔ）＋

　δＴ［Ｋ　Ｃ］ψ－（δＴＣδ＋Ｓ（ω）δＴδ）ω （８）

其中Ｊ０△Ｊ－δ
Ｔδ；这里假设 Ｊ０仍然为正定对称矩

阵．
对于式（８）描述的系统，定义辅助变量［１３］：

χ·（ｔ）＝－χ（ｔ）＋２ｋｘｑ（ｔ）＋ｋｉ∫
ｔ

０
ｑ（τ）ｄτ （９）

其中ｋｘ，ｋｉ＞０，且满足ｋｐ－
１
２ｋ

２
ｉ＞０．

构造非线性输出反馈控制器

ｕ（ｔ）＝－（ｋｐ＋２ｋｘ（ｋｘ－ｋｉ）ｑ０）ｑ－ｋｉ（ｋｘ－

　ｋｉ／２）（ｑ０Ｉ＋Ｓ（ｑ））∫
ｔ

０
ｑ（τ）ｄτ－

　ｋｉ（ｋｘ－ｋｉ／２）（Ｓ
Ｔ（ｑ）－ｑ０Ｉ）χ （１０）

可有如下结论：

定理１：　对于式（１）与（４）描述的挠性卫星姿态控
制系统，如果 ｄ＝０，对于选定适当的参数 ｋｐ，ｋｉ和

ｋｘ，控制律（１０）可以保证闭环系统是全局渐近稳定
的，且实现上述的控制目标．

证明：选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖ＝１２ω
ＴＪ０ω＋ｋｐ［（ｑ０－１）

２＋ｑＴｑ］＋

　１２χ
·Ｔχ·－ｋｉｑ

Ｔχ·＋１２ψ
ＴＰψ （１１）

其中ＰＴ＝Ｐ＞０，且存在矩阵ＱＴ＝Ｑ＞０满足

Ｐ
０ １
－Ｋ －[ ]Ｃ ＋

０ －Ｋ
１ －[ ]ＣＰＴ＝２Ｑ （１２）

若定义变量：

ｘ＝［（１－ｑ０）　ｑ
Ｔ　ωＴ　（χ·－ｋｉβ）

Ｔ　ψＴ］Ｔ （１３ａ）
和对角矩阵

Ｒ＝ｄｉａｇｋｐ，ｋｐ－
１
２ｋ

２( )ｉ ，１２Ｊ０，１２，１２[ ]Ｐ （１３ｂ）

且选择参数ｋｐ与ｋｉ使得ｋｐ≠
１
２ｋｉ，则有

ｃ１‖ｘ‖
２≤Ｖ＝ｘＴＲｘ≤ｃ２（Ｒ）‖ｘ‖

２ （１４）

其中ｃ１和ｃ２分别为矩阵Ｒ的最小和最大奇异值．
对Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数求导，可得

　Ｖ·＝ωＴＪω＋ｋｐ（２（ｑ０１）ｑ０＋２ｑ
Ｔｑ）＋χ·Ｔχ¨－ｋｉｑ

Ｔχ¨＋

ψＴＰψ· ＝ωＴ（－Ｓ（ω）Ｊ０ω＋ｕ＋δ
Ｔ［Ｋ　Ｃ］ψ－

（δＴＣδ＋Ｓ（ω）δＴδ）ω）＋ｋｐ［－（ｑ０－１）ｑ
Ｔω＋

ｑＴ（ｑ０Ｉ－Ｓ（ｑ））ω］＋χ
·Ｔ（－χ·＋２ｋｘｑ＋ｋｉｑ）－

ｋｉχ
·Ｔｑｋｉｑ

Ｔ（χ·＋２ｋｘｑ＋ｋｉｑ）＋ψ
Ｔｐ
０ １[ ]Ｋ Ｃ

ψ＋

ψＴｐ
δ
Ｃ[ ]δω＝（χ·ｋｉｑ）Ｔ（χ·－ｋｉｑ）－ωＴδＴＣδω－

ψＴＱψ＋ωＴδＴ［Ｋ－Ｐ　Ｃ＋ＣＰ］ψ （１５）
如果选取Ｑ和Ｐ使得

　Π＝
δＴＣδ δ

Ｔ［ＫＰ　Ｃ＋ＣＰ］
２

［ＫＰ　Ｃ＋ＣＰ］δ２











Ｑ
（１６）

则有

　Ｖ·＝－（χ·－ｋｉｑ）
Ｔ（χ·－ｋｉｑ）－［ω

Ｔ　ψＴ］Π[ ]ωψ≤
－（χ·－ｋｉｑ）

Ｔ（χ·－ｋｉｑ）≤０ （１７）

由此可知，ω和 χ· 是一致有界的，且ｌｉｍ
ｔ→∞
Ｖ（ｔ）＝

Ｖ（∞）存在．
对不等式（１７）两边积分得：

∫
∞

０
‖（χ· －ｋｉｑ）‖

２ ＝Ｖ（０）－Ｖ（∞） （１８）

并利用Ｂａｒｂａｌａｔ引理可知，当ｔ→∞时，（χ
· －ｋｉｑ）→

０和（χ¨－ｋｉｑ）→０；由此可推导出 ｌｉｍｔ→∞ｑ＝０，ｌｉｍｔ→∞ｑ０＝

１，ｌｉｍ
ｔ→∞
ω＝０和ｌｉｍ

ｔ→∞
ψ＝０． 证毕

当考虑外部干扰力矩时，即ｄ≠０时；假设外部
干扰力矩为有界的，则有如下推论：

推论１：　对于式（１）与（４）描述的卫星姿态控制系
统，若外部干扰力矩有界，即 ｓｕｐ

０≤τ≤ｔ
‖ｄ（τ）‖存在，

对于选定适当的参数ｋｐ，ｋｉ和 ｋｘ，在控制律（１０）的
作用下，闭环系统是全局一致最终有界稳定的．

证明：取同样的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，对其求时间导
数，并考虑式（１０），整理后可得：

Ｖ·＝ωＴｄ－［ωＴ　（χ·－ｋｉｑ）
Ｔ　ψＴ］Γ

　　ω

（χ·－ｋｉｑ）

　　









ψ

（１９）

其中Γ＝

δＴＣδ ０ δ
Ｔ［ＫＰ　Ｃ＋ＣＰ］

２
０ Ｉ ０

［ＫＰ　Ｃ＋ＣＰ］δ２ ０













Ｑ

．

１８３
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利用不等式

１－ｑ０
　ｑ

２

≤
１－ｑ０
　ｑ

（２０）

则有

　‖ｘ‖２＝

１－ｑ０
　ｑ
　ω

χ·－ｋｉｑ）

　ψ

２

≤
１－β０
　β

＋

　ω

χ·－ｋｉｑ）

　ψ

２

（２１）

如果取κ＝ｍｉｎ｛１，λｍｉｎ（Γ）｝，则有

Ｖ·≤－κ‖ｘ‖２＋‖ω‖ｓｕｐ
０≤τ≤ｔ
‖ｄ（τ）‖＋

　κ
１－β０
　β

≤－κ‖ｘ‖２＋‖ｘ‖（κ＋

　ｓｕｐ
０≤τ≤ｔ
‖ｄ（τ）‖） （２２）

若取０＜θ＜１，则有
Ｖ·２≤－θκ‖ｘ‖

２＋‖ｘ‖（κ＋ｓｕｐ
０≤τ≤ｔ
‖ｄ（τ）‖－

　（１－θ）κ‖ｘ‖） （２３）

如果‖ｘ‖＞
（κ＋ｓｕｐ

０≤τ≤ｔ
‖ｄ（τ）‖）

（１－θ）κ
，则有

Ｖ·２≤－θκ‖ｘ‖
２≤－θκｃ２

Ｖ（ｔ） （２４）

有文献［１９］可知，

‖ｘ‖≤ｍａｘ｛２
ｃ２
ｃ槡１
ｅ－

θκ
２ｃ２
ｔ‖ｘ０‖，

ｃ２
ｃ槡１

２
（１－θ）κ

（κ＋ｓｕｐ
０≤τ≤ｔ
‖ｄ（τ）‖）｝ （２５）

由此，系统是全局一致最终有界稳定．
注１：由控制器式（１０）可知，控制器的设计不

依赖于转动惯量Ｊ和耦合矩阵 δ，因此控制器的设
计对系统参数变化具有鲁棒性．

注２：由控制器式（１０）可知，控制器的设计仅
依赖于姿态输出信息，无需模态振动的输出斯信

息，因此通过选取适当的控制参数，可以有效地抑

制挠性附件结构振动，且不存在模态溢出问题．
注３：控制器式（１０）的另外一个特点，在于其

设计中引入了积分环节∫
ｔ

０
ｑ（τ）ｄτ，该积分环节的

优点在于可以减小常值干扰引起的常值稳态误差；

一般来说，在控制律中显式地考虑积分环节，会给

系统的稳定性分析与控制器综合带来很大困难．本
文采用一种非线性输出反馈的方法，对引入积分环

节后的闭环系统稳定性进行了证明，所设计的控制

器保证了系统是一致最终有界稳定的．
注４：对于控制器式（１０），在消除常值干扰的

同时，对于时变外部干扰力矩也同样具有抑制作

用，并且控制器参数设计也不依赖于干扰力矩的

界．

３　仿真结果

为了验证本文方法的有效性，利用 ＭＡＴＬＡＢ／

ＳＩＭＵＬＩＮＫ软件，对挠性卫星姿态机动控制过程进
行仿真研究．所采用的文献［１７］的挠性卫星参数：

Ｊ＝
１５４３．９ －２．３ －２．８
－２．３ ４７１．６ －３５
－２．８ －３５ １７１３．









３
（ｋｇｍ２），耦合矩阵δ＝

－９．４７３３ －１５．５８７７ ０．００５２
－０．５３３１ ０．４８５５ １８．０１４０
０．５５１９ ４．５５０３ １６．９９７４
－１２．１５３０ １１．７１３８ －０．０００２
－０．０２８９ ０．０１９９ ６．















２３７８

（ｋｇ１／２ｍ），这

里仅考虑前五阶振动模态，其中振动频率分别为：

Λ槡 １＝０．７４００， Λ槡 ２ ＝０．７５００， Λ槡 ３ ＝０．７６００，

Λ槡 ４＝０．７６００和 Λ槡 ５＝１．１６００（ｒａｄ／ｓ），阻尼比

为：ξ１＝０．００４，ξ２＝０．００５，ξ３＝０．００６４，ξ４＝０．００８

和ξ５＝０．００８５．在控制器的设计中，仅考虑期前四
阶振动模态．

在仿真过程中，姿态和姿态角速度初值设定

为：［ｑ０（０）　ｑ
Ｔ（０）］　［０．１７３６　 －０．５２６４　 －０．

２６３２　０．７８９６］Ｔ，ω（０）＝［０　０　０］Ｔ（ｒａｄ／ｓ）；其

中外部干扰力矩设定为：

ｄ（ｔ）＝

３ｃｏｓ（１０ω０ｔ）＋４ｓｉｎ（３ω０ｔ）－１０

－１．５ｓｉｎ（２ω０ｔ）＋３ｃｏｓ（５ω０ｔ）＋１５

３ｓｉｎ（１０ω０ｔ）－８ｓｉｎ（４ω０ｔ）









＋１０

×１０－４

（２６）

其中ω０＝０．１（ｒａｄ／ｓ）；如图２所示．在仿真中，为了
便于与本文提出方法（ＮＡＯＦＣ）的比较，将采用传
统的ＰＩＤ控制方法完成ｒｅｓｔ－ｔｏ－ｒｅｓｔ的机动任务，
其中考虑到角速度不可测量，采用如下估计策略来

实现角速度得反馈：

ω＝２Ｅ（ｑ０，ｑ）
Ｔ

ｑ０（ｔ－Ｔ）－ｑ０（ｔ－２Ｔ）
Ｔ

ｑ（ｔ－Ｔ）－ｑ（ｔ－２Ｔ）











Ｔ

（２７）

２８３
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其中Ｔ为仿真采样时间，这里取 Ｔ＝０．００２（ｓｅｃ）；
两种控制策略的仿真结果如图３－５所示，并可以
得到如下结论：

图２　外干扰力矩响应曲线　　图３　控制力矩响应曲线

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆ　　　Ｆｉｇ．３　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆ
ｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ　　　　　　ｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅｓ

图４　姿态四元数响应曲线　　图５　模态振动响应曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆ　　Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆ
ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｓ　　　　　　 ｅｌａｓｔｉｃｖｉｂｒａｔｉｏｎ

（１）比较两组仿真结果可以看出，尽管两种控

制算法均可以保证系统是稳定的，并且由于几分控

制项的引入，对常值干扰力矩具有抑制作用，但是

相对于传统的ＰＩＤ控制，其对周期干扰力矩的抑制

能力比较差，导致姿态存在轻微的震荡；

（２）比较两组仿真结果可以看出，对于传统的

ＰＩＤ控制，其对挠性振动的抑制能力比较差，并且

在姿态机动结束后，仍然存在结构的震荡，增加姿

态的震荡，从而使得姿态指向精度进一步降低．

另外，对于存在参数不确定性时，考虑转动惯

量变化，对其也进行仿真研究，仿真结果具有图３

－５的趋势，在此其仿真结果略去．

综上所述，所设计的鲁棒控制能保证在姿态角

速度输出信息的情况下，使卫星姿态控制指向精度

和稳定精度能够达期望的精度要求，仿真结果与理

论分析相符合．

４　结论

考虑存在参数不确定性、外部干扰力矩和姿态

角速度不能测量的情况下，研究了一类挠性卫星非

线性姿态输出反馈控制系统的设计问题；该方法通

过设计一个低通线性滤波器来实现姿态反馈控制，

而无需对姿态角速率、挠性模态和挠性模态速率进

行估计；同时，在控制中引入积分环节，以减小常值

干扰引起的常值稳态误差；此外控制器参数的设计

不依赖于系统参数、干扰力矩的界函数和挠性模态

个数，从而保证对系统具有很强的鲁棒性，并且结

构简单，容易工程实现，因此，本文提出的这种非线

性输出反馈控制方法有广泛的应用前景，并且为实

现卫星在轨长时间自主运行奠定理论基础．
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