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一种空间无人平台的LPV鲁棒姿态控制方法
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摘要 针对携带转动挠性太阳帆板的空间无人平台姿态控制问题,提出了一种基于输出反馈的线性变参数

(LPV)鲁棒姿态控制方法.首先以太阳帆板转角作为调度参数,建立空间无人平台姿态动力学LPV模型.
将二次型控制指标上限作为优化指标,考虑了实际工况中姿态控制信号输入受限、输入变化率受限以及挠

性振动难以观测的情况,通过线性矩阵不等式(LMI)方法求解得到了随帆板转角调度的LPV输出反馈控制

器.所求得的控制器无需挠性振动信息,以平台姿态角和姿态角速度作为反馈信号,能够在帆板转角大范围

变化的情况下保持平台姿态的鲁棒稳定性,同时有效抑制帆板的挠性振动,具备较好的参数适应性和抗干

扰能力.最后,用数值方法对所提出的空间无人平台LPV姿态控制方法进行了验证.
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Abstract A
 

linear
 

parameter-varying
 

(LPV)
 

robust
 

attitude
 

control
 

method
 

based
 

on
 

output
 

feedback
 

is
 

proposed
 

to
 

solve
 

the
 

attitude
 

control
 

problem
 

of
 

space
 

unmanned
 

platform
 

carrying
 

rotating
 

flexible
 

so-
lar

 

panels.
 

Firstly,
 

the
 

LPV
 

model
 

of
 

attitude
 

dynamics
 

is
 

established
 

by
 

taking
 

solar
 

panel
 

angle
 

as
 

scheduling
 

parameter.
 

Taking
 

the
 

upper
 

limit
 

of
 

the
 

quadratic
 

control
 

index
 

as
 

the
 

optimization
 

index,
 

the
 

LPV
 

output
 

feedback
 

controller
 

is
 

obtained
 

by
 

linear
 

matrix
 

inequality
 

(LMI)
 

method
 

considering
 

the
 

limited
 

input
 

and
 

change
 

rate
 

of
 

the
 

attitude
 

control
 

signal
 

and
 

the
 

difficult
 

observation
 

of
 

the
 

flexible
 

vi-
bration

 

in
 

actual
 

working
 

conditions.
 

Flexible
 

vibration
 

information
 

is
 

not
 

needed
 

by
 

obtained
 

controller.
 

Platform
 

attitude
 

angles
 

and
 

attitude
 

angular
 

velocities
 

are
 

taken
 

as
 

feedback
 

signals,
 

which
 

can
 

maintain
 

the
 

robust
 

stability
 

of
 

platform
 

attitude
 

and
 

effectively
 

suppress
 

the
 

flexible
 

vibration
 

of
 

the
 

windsurfing
 

board
 

under
 

the
 

condition
 

that
 

the
 

windsurfing
 

angle
 

changes
 

in
 

a
 

wide
 

range,
 

and
 

has
 

good
 

parameter
 

a-
daptability

 

and
 

anti-interference
 

ability.
 

Finally,
 

the
 

proposed
 

LPV
 

attitude
 

control
 

method
 

for
 

un-
manned

 

space
 

platform
 

is
 

verified
 

by
 

numerical
 

method.
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引言
  

近地空间凭借其巨大的军事价值,成为21世

纪世界各国的重要战略方向,并在维护国家安全和

发展中愈发展现出重要的战略价值,无人空间作战

平台也因此成为空间无人作战装备焦点.为争夺未

来智能化空间无人作战的制高点,各个太空强国均

在近地空间无人作战领域加大了投入,例如美军天

基动能武器系统“上帝之杖”[1]、在轨服务系统“轨
道快车”计划[2]和俄罗斯的“宇宙”-2504拦截卫

星[3]等.随着空间无人作战技术的发展,空间无人

平台结构功能愈发复杂,对控制系统提出了更高的

要求.
考虑一类带有可旋转挠性帆板的空间无人平

台,由于对日定向的太阳帆板可转动,其姿态动力

学模型存在不确定性与时变性,同时还存在帆板振

动、气动力矩、太阳光压力矩等内外部干扰因素.基
于线性变参数(LPV)理论的控制器会随着被控系

统的参数变化而实时变化,对系统的时变特性具有

较好适应性.
Shamma等[4]最早提出LPV控制方法,引起

了许多学者的研究关注.Fen等[5]基于参数相关

Lyapunov函数,通过将存在条件转化为半无限维

凸优化问题,将参数依赖器求解问题转化为有限维

问题,实现了参数依赖系统的闭环稳定.Lu等[6]将

LPV与模型预测控制(MPC)相结合,利用线性矩

阵不等式方法求解得到了依赖变参数的 MPC控

制器.Oca等[7]考虑执行器故障情况下,利用未知

输入观测器(UIO)进行故障识别,利用线性矩阵不

等式(LMI)进行容错LPV控制器设计,以保证在

多个LMI约束条件下的闭环稳定.Wu等[8]
 

针对

具有时滞特性的LPV系统,考虑存在可变状态延

迟或输入延迟时,基于参数相关的 Lyapunov函

数,利用线性矩阵不等式求解得到满足时滞相关稳

定性和具备L2 范数性能的LPV控制器.Fujisaki
等[9]基于随机化算法以非线性的方式给出了具有

状态空间矩阵的一般LPV对象的调度方法,以取

代调度参数集的网格化或近似.
  

由于能够很好地适应非线性或时变系统,近些

年来基于LPV建模的控制方法正越来越多地在工

程领域中应用.文献[10]~文献[12]提出了多种风

能转换系统的LPV增益调度控制器的控制方法.
文献[13]提出了针对车辆半主动悬挂控制问题的

LPV半主动悬架控制策略.文献[14]和文献[15]

介绍了LPV控制在航空航天领域的诸多应用.
  

本文针对空间无人平台的姿态控制问题,在姿

态动力学LPV模型的基础上,研究并建立一套输

出反馈鲁棒姿态控制器设计方法.

1 空间无人平台姿态动力学建模

1.1 坐标系定义
  

本文以某空间无人平台为研究对象,平台由中

心刚体与挠性太阳帆板组成,α为太阳帆板相对于

中心刚体转角,如图1所示.

图1 空间无人平台坐标系定义

Fig.1 Definition
 

of
 

space
 

unmanned
 

platform
 

coordinate
 

system
  

坐标系包括惯性坐标系Oixiyizi、平台本体坐

标系Obxbybzb 和太阳帆板坐标系Osxsyszs.无人

平台本体坐标系固连于中心刚体,原点位于无人平

台质心;太阳帆板坐标系固连于太阳帆板,原点位

于帆板与中心体连接处.当帆板转角为0时,帆板

系与本体系指向一致.

1.2 带有太阳帆板的空间无人平台姿态动力学
  

在小角度假设下,使用角动量定理和拉格朗日

法[16]分别求得挠性航天器姿态动力学方程和太阳

帆板模态运动学方程,如式(1)所示:

T=J(α)ω· +ω ×J(α)ω +

 ω ×H(α)η
·
+H(α)η

0=η
··
+2ξΩη

·
+Ω2ηi+HT(α)ω·

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 (1)

式中,J 为航天器转动惯量,H 为空间无人平台太

阳帆板相对于本体的刚柔耦合系数矩阵,ξ 为太阳

帆板的挠性模态阻尼,Ω 为太阳帆板的挠性模态频

率,ω 为无人平台姿态角速度,η 为太阳帆板在模

态坐标下的振动位移,T 为平台姿态控制力矩.安
装挠性太阳帆板的航天器姿态动力学方程如下:

  

若忽略二次项与耦合项,则式(1)可写为状态

空间形式:

x· =A(α)x+B(α)u.
其中:
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u=T, x=θT ωT ηT η
·T  T

2 LPV鲁棒姿态控制器设计

2.1 输出反馈LPV鲁棒保性能控制
  

高精度的姿态控制,需要设计高性能的姿态控

制器.空间无人平台的姿态控制,既包括整星姿态

指向控制,也包含挠性部件振动抑制控制.同时,平
台的姿态控制问题还要考虑诸多干扰因素,包含帆

板转动造成的参数不确定与时变性、观测误差、输
入饱和外部干扰力矩(如重力梯度力矩、太阳光压

力矩、稀薄大气的气动力矩)等.因此,在参数时变

及挠性模态不可观测的情况下,所设计的姿态控制

器既要保证中心刚体的姿态稳定,又要保证挠性附

件振动的衰减,同时要对建模不确定性以及外界干

扰具备鲁棒性.
  

设计如下输出反馈控制器:

x·k =Ak(θ)xk +Bk(θ)y
u=Ck(θ)xk +Dk(θ)y (2)

得到闭环系统为:
x·

x·k

􀭠

􀭡
􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁 =Acl

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 +

I
0
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 w,其中,

Ak(θ)、Bk(θ)、Ck(θ)、Dk(θ)为随变参数调度的输

出反馈控制器矩阵,w 为系统干扰.系统对应的二

次型指标可写为:

J=∫
∞

0

xT xT
k  Q2n

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 +uTRu  

 

dt (3)

其中Q、R 为性能矩阵.
  

给出如下LMI问题求解中的常用引理[17-19].
引理 1 (Schur 补 引 理)

 

对 于 矩 阵 S =
S11 S12

ST
12 S22

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ,其中S11与S22为方阵,则以下三个不

等式是等价的:

S<0

S11 <0,S22-ST
12S-1

11S12 <0

S22 <0,S11-S12S-1
22ST

12 <0

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁􀪁
􀪁􀪁 (4)

引理2 对于满足维数要求的任意矩阵X、Y,任意

一个正数β均可使不等式(5)成立:

XTY+YTX ≤βXTX+
1
β
YTY (5)

引理3 对于任意可逆矩阵P,其逆矩阵的导数可

由等式(6)计算:

dP-1  
dt =-P-1dP

dtP
-1 (6)

  

根据参数依赖二次稳定的思想[17],设计二次型李

雅普诺夫函数V(t)= xT xT
k  P(θ)

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ,其中:

P(θ)=
X(θ) M(θ)

MT(θ) U(θ)
􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁 ,P-1(θ)=

Y(θ) N(θ)

NT(θ)V(θ)
􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ,

并满足:

I=MNT+XY
0=XN+MV 和

Y=(X-MU-1MT)-1

N=-YMU-1 .
  

线性鲁棒保性能控制问题包含了两条约束条

件,一是闭环系统的二次稳定条件,而二是二次型

指标上界存在条件.接下来通过定理1将保性能控

制问题转化为LMI优化问题.
定理1: 已知x(0)与xk(0)为闭环系统的状

态初始值,若存在矩阵X、Y、M、N、V、A
︿
、B
︿
、C
︿
、D
︿
使

得不等式(7)、(8)和(9)成立:

Ω=

Ω11 * * * *

J -Q-1
2n * * *

Ω31 0 -R-1 * *

J 0 0 -β
εI2n *

Ω51 0 0 0 -
1
β
In

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

≤0

(7)

Y I
I X
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ≥0 (8)

γ * *
γx(0) Y *

γxk(0) NT V

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁 ≥0

(9)

其中:

Ω11=

AY+YAT+

BC
︿
+C

︿TBT-Y
·

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁    *

A
︿
+AT+CTD

︿TBT
XA+ATX+

B
︿
C+CTB

︿T+X
·

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(10)

Ω31= [C
︿
 D

︿
C],Ω51= [I X],J=

Y I

NT 0
􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 (11)

则

Dk =D
︿

Ck =(C
︿
-DkCY)(NT)-1

Bk =M-1(B
︿
-XBDk)

Ak =-M-1(X
·
Y+M

·
NT)(NT)-1+
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 M-1[A
︿
-X(A+BDkC)Y-

 MBkCY-XBCkNT](NT)-1 (12)

即为式(6)定义的待求输出反馈控制器矩阵,并满

足J≤1/γ.其中 M=(I-XY)(NT)-1,γ 为待优

化指标.
证明: 根据引理2,存在一个β>0,使得

  V
·
≤

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

T

PAcl +AT
clP+P

·
+β

X

MT

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 X M    x

xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 +

1
β
wTw (13)

设ε为大于0的小量,且噪声w 为满足:

wTw≤ε xT xT
k  

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 (14)

得到:

V
·
≤

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

T

PAcl +AT
clP+P

·
+β

X

MT

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 X M  +

ε
β
I  x

xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 (15)

令:

V
·
≤

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

T

PAcl+AT
clP+

1
β

X

MT

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 X M  +εβI  x

xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ≤ xT xT

k  -Q2n -
CTDT

k

CT
k

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 R DkC Ck    x

xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ≤0

(16)

即: PAcl +AT
clP+P

·
+β

X

MT

􀭠

􀭡
􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁 X M  +

ε
β
I+Q2n +

CTDT
k

CT
k

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 R DkC Ck  ≤0 (17)

  xT xT
k  Q2n

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁 +uTRu≤-V

·
(18)

式(18)两边同时积分,可得:

∫
∞

0

xT xT
k  Q2n

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 +uTRu  dt≤-∫

∞

0

V
·
dt=V0  

(19)

可以看出,输出反馈保性能控制器求解问题可转化

为不等式(17)和(18).令V(0)
 

≤1/γ,得到:

γ- γxT(0)γxT
k(0)  

Y N

NT V
􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

-1 γx(0)

γxk(0)
􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ≥0

(20)

根据引理1,式(20)可等效为式(9).不等式(17)左
右分别乘以JT 和J,可以写作式(21):

 JTPAclJ+JTAT
clPJ+JTP

·
J-

J

D
︿
C Ck  J

J
X M  J

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

T
-Q-1

2n * * *

0 -R-1 * *

0 0 -β
εI *

0 0 0 -
1
β
I

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

J

D
︿
C Ck  J

J
X M  J

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

<0

(21)

根据引理1,式(21)与式(7)等效.定理1证毕.
 

本节在推导中引入了参数ε,这个参数表征了系

统干扰相对于状态量的比值,可用于描述系统所受

干扰的大小.从定理1及其推导可以看出,在闭环系

统状态量初值已知的前提下,二次型指标上界存在

条件可以转化为LMI不等式,并且二次型指标上界

的倒数γ以待求参数的形式存在于式(9)中,再求解

控制器时可将γ 作为优化指标使其最大化,从而压

低二次型指标上界,使保性能控制器性能达到最优.
定理1将闭环系统二次稳定条件转化为LMI不等

式(7)与(8),其中式(7)确保闭环系统是二次稳定

性,式(8)确保矩阵P 的逆矩阵的存在性.

2.2 输入受限约束分析
  

在航天器在轨运行的实际工况中,如同反作用

飞轮、力矩陀螺等姿态控制执行机构往往受到其结

构、材质和输出功率等约束,输出的控制力矩不可

能超出其自身承受范围,同时也不可能以无限大的

变化率或频率输出力矩,因此本节考虑到输入信号

的幅值和变化率受限的约束,将控制器输入受限约

束转化为LMI可行性问题.首先考虑输入幅值受

限约束.
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定理2: 如果待求控制器参数满足如下不

等式:

u2
max

Y I
I X
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁 C
︿T

CTD
︿T

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

C
︿

D
︿
C  γI

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

≥0 (22)

则控制器输入值存在上界,即 ‖u‖ ≤umax.
  

证明:
  

令 
CTDT

k

CT
k

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 DkC Ck  ≤γu2

maxP (23)

使得
 

uTu≤γu2
max xT xT

k  P
x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ≤u2

max (24)

式(23)左右分别乘以JT 和J,可改写为:

u2
max

Y I
I X
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 -

1
γ ×

 
YCTDT

k +NCT
k

CTDT
k

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 DkCY+CkNT DkC  ≥0 (25)

根据引理1,式(25)等价于式(22).定理2得证.
  

接下来考虑输入变化率受限约束.
 

定理3: 如果存在大于0的参数ε1 和β1,使
得待求控制器参数满足如下不等式:

ε1-
u·2max
u2max  Y I

I X
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁 +ε1β1I * *

AY+BC
︿

A+BD
︿
C

A
︿

XA+B
︿
C

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁 -

Y I
I X
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 *

AY+BC
︿

A+BD
︿
C

A
︿

XA+B
︿
C

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁 0 -β1I

􀭠

􀭡
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

≤0

(26)

则控制器输入值存在上界,即 ‖u·‖ ≤u·max .
  

证明:已知u·= DkC Ck  Acl
x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 +DkCw,

根据引理2,存在任意β1 >0,使得:

  u·Tu· ≤γu2
max

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁

T

AT
cl+ wT 0    P Acl

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 +

w
0
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁  

  ≤γu2
max

x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥
􀪁
􀪁􀪁

T

AT
clPAcl +AT

clP
1
β1

JJT  PAcl  x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 +γu2

maxwTβ1 JJT  -1+P  w (27)

再假设存在ε1:

wT[β1(JJT)-1+P]w

 ≤ε1
x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

T

[β1(JJT)-1+P]
x
xk

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 (28)

并令:

AT
clPI+

1
β1

JJTP  Acl +ε1[β1(JJT)-1+P]

 ≤
u·2max
u2
max

P (29)

可使得如下不等式成立:

u·Tu· ≤ xT xT
k  γu

·2
maxP

x
xk

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁

  ≤
u·2max
V0

V ≤u·2max (30)

式(29)左右分别乘以JT 和J,根据引理1,可等效

为式(26).定理3证毕.

2.3 LPV鲁棒保性能控制器
  

以帆板转角α为变参数.结合2.1、2.2节的推

导结果,假设待求控制器参数满足如下仿射形

结构:

X(α)

Y(α)

M(α)

N(α)

V(α)

A
︿
(α)

B
︿
(α)

C
︿
(α)

D
︿
(α)

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

=

X0

Y0

M0

N0

V0

A
︿

0

B
︿

0

C
︿

0

D
︿

0

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

+α

X1

Y1

M1

N1

V1

A
︿

1

B
︿

1

C
︿

1

D
︿

1

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

+α2

X2

Y2

M2

N2

V2

A
︿

2

B
︿

2

C
︿

2

D
︿

2

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(31)
  

LPV控制器的求解可转化为如下LMI优化

问题:已知LPV系统,设定控制指标矩阵Q 和R
以及输入限制和输入变化率限制,设定ε、ε1 为大

于0的小量,设定β 为大于0的量,求解矩阵Xi、

Yi、Mi、Ni、Vi、A
︿

i、B
︿

i、C
︿

i 和D
︿

i,使得指标上限1/γ
最小,并满足不等式约束(7)、(8)、(9)、(22)和
(26).

  

在求解过程中,将变参数在其区间内划分网

格,在网格点上对控制器进行求解,使得控制器在

每一个网格点上均满足LMI约束,便可将LPV控

制器的求解转化为有限的LMI问题.
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3 仿真结果及分析
  

设定外部干扰力矩为大小为0.5Nm 脉冲信

号,频率为0.01Hz,帆板转角分别为{0°,30°,60°,

90°},初始三轴姿态偏差角均为5.73°,初始姿态角

速度与模态状态均为0,输入力矩(Nm)满足:

‖u‖ ≤10,
 

‖u·‖ ≤30 (32)

动力学参数参考文献[16].仿真结果如下图所示,

其中姿态角响应帆、板模态振动响应和输入力矩响

应分别如图2~4所示:

图2 空间无人平台三轴姿态角响应

Fig.2 Response
 

of
 

three-axis
 

attitude
 

angle
 

of
 

space
 

unmanned
 

platform

图3 空间无人平台帆板的1、2、3阶模态响应

Fig.3 Mode
 

response
 

of
 

order
 

1,
 

2
 

and
 

3
 

of
 

space
 

unmanned
 

platform
 

sail
 

board
  

由仿真算例可以看出,在环境力矩干扰及输入

受限约束下,空间无人平台在帆板转角分别处于不

同角度时,三轴姿态角均能快速稳定到0.02°左右

的精度范围,三轴控制力矩的大小均在10Nm 以

内,三阶模态振动逐渐衰减,体现随变参数调度的

LPV控制器具有良好的参数适应性能,使平台在

不同的帆板转动角下实现三轴姿态角快速稳定及

挠性帆板模态镇定.

图4 空间无人平台三轴控制力矩响应

Fig.4 Response
 

of
 

three-axis
 

control
 

torque
 

of
 

space
 

unmanned
 

platform

4 结论
   

本文首先基于李雅普诺夫参数依赖二次稳定

的概念,以受干扰LPV系统的二次型控制指标的

上界作为优化变量,将控制指标上界优化问题转化

为LMI特征值问题,将闭环系统参数依赖二次稳

定转化为LMI可行性问题.考虑空间无人平台在

轨运行的实际工况中执行机构提供的控制力矩与

力矩的变化率受限问题,将输出反馈控制器控制信

号及其变化率受限的问题,转化为LMI可行性问

题.将所求LMI不等式进行联立,并假设控制器参

数具有依赖于帆板转角的二次仿射型结构,对控制

器参数进行求解,并利用计算机仿真进行验证.仿
真结果表明,在控制信号及其变化率不超出给定限

制的前提下,所求的LPV输出反馈保性能控制器

能够实现航天器的姿态稳定与模态镇定,并具备一

定抗干扰能力.
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