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多星发射上面级主动抗扰姿态控制技术研究

田嘉懿 1 张士峰 1 刘龙斌 1

摘 要 针对多星发射的运载火箭上面级在入轨段由于卫星分离产生的质量偏移, 从而引起的三轴姿态严重耦合问题展开了

研究, 提出了基于广义扩张状态观测器的改进预测函数控制姿态控制方法. 该控制方法将质心偏移造成上面级结构参数偏差

和引入的干扰力矩以及其他未知系统参数偏差、外界扰动和未建模动态视为集总扰动, 并将该非匹配干扰通过等效输入扰动

技术转换为匹配干扰, 由广义扩张状态观测器对变化后的系统状态和未知集总扰动同时观测. 将集总扰动在反馈回路予以补

偿保证了预测模型与上面级真实动力学模型有较高匹配度, 进一步保证预测函数控制有较高的控制跟踪精度和较快的响应速

度, 并对外界扰动和参数偏差有较强的鲁棒性. 文中算例仿真和性能对比验证了该方法的有效性及可行性.
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Study on Active Disturbance Reject Attitude Control Technology of

Multi-satellite Upper Stage
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Abstract For the issue of severe coupling attitude control of multi-satellite upper stage for sub satellite deploying, an

improved predictive functional control (PFC) based on generalized extended state observer (GESO) is presented in this

paper. All the structure parameter deviations of upper stage and induced disturbance torque that are resulted by centroid

eccentricity, companied with system parameter deviation, external disturbance and unmodeled dynamics can be regarded

as a lumped disturbance. This mismatched disturbance is converted into matched disturbance with equivalent-input-

disturbance (EID) technique, and then estimated by GESO as well as the transformed system states in an integrated

manner. The estimated lumped disturbance can be eliminated in a negative feedback loop, which promises that the

predictive model always matches the real upstage dynamics model and further provides PFC with precise tracking,

fast response, as well as strong robust against external disturbance and parameter deviation. A simulation example

and a comparison with some prominent methods in the presence of significant disturbance and parameter uncertainty

demonstrate the robustness and effectiveness of the proposed method.
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(PFC), control allocation
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运载火箭上面级是多级运载火箭中独立于基础

级的末级火箭[1]. 在入轨段, 上面级姿态控制系统根
据制导系统指令不断调姿从而将有效载荷准确送入

预定轨道, 是保证发射任务成功的重要一级.
多星发射上面级在卫星分离后上面级出现严重

质量偏移, 从而使得上面级的几何对称面与惯量主
轴坐标面不再重合, 造成了各个姿态控制通道之间
的严重交联耦合. 这种交联耦合来自于两方面: 1)
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由于质量偏移形成了惯量积, 使得三通道之间姿态
交联互相影响; 2)质量偏移引起质量分布变化, 造成
控制力矩耦合. 这种交联耦合随子星数目的不断减
少其影响程度不断增大, 不能忽略不计, 因此传统运
载火箭姿态控制所采用的三通道解耦设计不再适用

于多星发射上面级[2]. 同时, 多星发射上面级必须具
有较高的姿态控制精度以及较快的响应速度, 以保
证在释放子星后消耗较少燃料的前提下及时调整上

面级姿态将下一子星准确送入预定轨道. 综上所述,
严重的交联耦合作用与较高的设计目标对多星发射

上面级姿态控制系统设计提出了难题.
针对上述问题, 相关研究者已进行了大量研究

并给出了很多有效的控制方法. 文献 [2] 给出了一种
非线性状态反馈控制方法, 通过反馈上面级姿态角
及姿态角速度, 引入虚拟控制量实现了三通道姿态
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解耦, 从而可以继承性地使用三通道解耦设计继续
后续设计工作. 该方法结构简单, 计算量适中, 但由
于存在虚拟控制量与实际控制量的非线性变化, 该
非线性变化可能会使得针对解耦后的单通道二阶系

统设计的控制器的控制效果变差. 此外, 该姿态控
制技术并没有对外界干扰和系统参数偏差对于控制

性能的干扰有直接抑制作用, 因此系统鲁棒性有待
改善. 文献 [1, 3] 提出了基于多输入多输出系统的
输入输出反馈线性化的姿态控制方法. 该方法综合
考虑了飞行器姿态动力学与姿态运动学特性, 建立
SDC (State-dependent-coefficient) 仿射系统模型,
运用针对多输入多输出系统的输入输出反馈线性化

控制方法得到线性系统模型而后采用线性系统控制

方法设计控制器. 由于输入输出反馈线性化方法要
求精确的被控系统模型, 而多星发射上面级子星不
断释放导致上面级模型不断变化, 很难对其精确建
模, 从而难以保证该方法的控制效果. 针对多星发射
上面级姿态控制问题, 文献 [4] 提出了基于 SDRE
(State-dependent Riccati equation) 的自适应非线
性控制器和分段仿射控制器. SDRE 自适应非线性
控制器由于在目标函数的加权矩阵中引入了系统状

态, 使得加权矩阵可以根据系统状态在控制量大小
与系统动态特性之间有效折衷, 并自适应变化以保
证系统具有良好控制效果, 但加权矩阵的选取目前
主要依赖设计经验, 没有相关理论指导, 设计过程需
要耗费设计人员大量的设计精力与时间. 分段仿射
控制依据分段仿射切换理论建立分段仿射模型逼近

原上面级非线性系统, 并在各作用区域内设计仿射
形式的反馈控制器以实现控制目标. 分段仿射控制
器设计简单, 但需要针对飞行器飞行包络选取特征
点并在各特征点附近区域设计相关反馈控制器, 设
计工作量大且特征点交班区控制效果不易得到保证.
预测函数控制 (Predictive functional control,

PFC) 是模型预测控制 (Model predictive control,
MPC) 的一类, 两者均是采用预测模型、滚动优化
和反馈校正的控制策略[5−6], 通过求解一个有限时
域开环最优控制问题从而求得预测时域内的最优控

制输入量, 此后不断滚动优化更新控制量. 较传统
离线控制器难以处理模型特征参数或外界干扰变化

剧烈问题的缺陷, 模型预测控制作为一个在线控制
器, 其适用范围更为广泛且其控制效果也有明显改
进[7]. 但模型预测控制通常处理在线约束优化问题,
在满足约束条件下进行数值求解, 因而其所需计算
量巨大, 因此只适用低动态系统, 目前在飞行姿态控
制领域还鲜有实际工程应用. 而预测函数控制通过
假定控制量有一定固有结构形式从而给出了无约束

优化问题的一个解析最优解, 大大降低了求解计算
量. 虽然该解析最优解本质是一全局次优解, 但由于
预测函数控制滚动优化的控制策略可以保证次优解

不断逼近最优解, 从而保证了预测函数控制较传统
离线控制器具有更高的控制精度; 且由于其预测特
性, 预测函数控制相比于传统离线控制器有更为迅
速的响应速度. 此外, 由于预测函数控制给出的是解
析最优解, 大大降低了求解计算量, 使之适用于快变
动态系统, 可应用于飞行器姿态控制系统设计[8−9].
但无论是模型预测控制还是预测函数控制, 其控制
效果均依赖于预测模型与被控对象的实际动力学模

型的匹配程度. 虽然, 预测函数控制作为一个闭环控
制方法, 在模型失配的条件下, 随着滚动优化的不断
进行能在一定程度上补偿由于模型失配造成的跟踪

误差, 但其响应缓慢, 且其控制精度相比模型匹配条
件下将有显著下降[10]. 针对模型失配问题, 一类研
究者采用提高预测模型匹配度的方法改善其控制效

果. 文献 [11] 通过在线辨识获得被控过程的特征模
型作为预测模型; 文献 [12] 采用神经网络以逼近不
断变化的被控对象实际模型. 此类方法在较大程度
上保证了模型匹配度, 提高了控制性能, 但值得注意
的是对于外界干扰此类算法仍是主要依靠预测函数

控制不断滚动优化特性保证控制精度, 其鲁棒性有
待提高. 另一类研究者则侧重于采用各种不同的干
扰观测器, 将外界干扰和内部系统参数摄动以及未
建模动态视为集总扰动, 对其同时予以估计补偿, 从
而提高系统鲁棒性. 但目前现有文献中无论采用干
扰观测器 (Disturbance observer, DO)[13] 还是扩张
状态观测器 (Extended state observer)[9−10] 均只是

对于匹配干扰可以进行有效补偿. 对于非匹配干扰,
目前鲜有研究. 文献 [14] 尝试采用将非匹配干扰引
入预测函数控制算法并复合 DO 观测器在反馈校正
中予以补偿. 但其假定集总扰动在预测时域内为常
值这一假设并不符合实际情形.
鉴于预测函数控制具有上述跟踪精度高, 指令

响应迅速以及可用于快变动态系统的优点, 本文将
预测函数控制方法应用于多星发射上面级姿态控

制系统设计. 在依据多星发射上面级姿态运动学与
动力学模型建立多维耦合 SDC 控制模型的基础上,
本文推导了适用于任意阶系统的多维预测函数控

制算法. 将子星释放造成的系统转动惯量等结构参
数偏差和执行机构参数偏差, 以及引起的干扰力矩
和未建模动态视为集总扰动, 并引入等效输入扰动
(Equivalent input disturbance, EID)[15−17] 技术将

上述非匹配干扰转换为匹配干扰, 并采用广义扩张
状态观测器 (Generalized extended state observer,
GESO)[18−19] 对其估计并予以补偿, 保证了预测模
型与上面级动力学模型有较高匹配度, 从而保证了
预测函数控制的跟踪准确性和响应迅速性, 也提高
了对于参数偏差和外界扰动的鲁棒性. 同时, 该方法
将现有基于观测器的预测函数控制方法推广至多输

入多输出系统, 并可以处理非匹配干扰问题.



230 自 动 化 学 报 44卷

1 多星发射上面级模型

1.1 多星发射上面级控制机构配置

某型多星发射运载火箭上面级采用冗余耦合

RCS (Reaction control system) 作为执行机构, 主
发动机不可摆动. RCS 执行机构配置图如图 1 所示,
分为两档,其中 1∼ 8号RCS为低档推力器,推力较
小; 而 9∼ 16 号 RCS 为高档推力器, 推力较大. 两
档推力器在上面级配置位置接近, 可近似认为其在
同一位置. 由图 1 可以看出, 两档 RCS 推力器均偏
心安置, 在开启时会在两个通道同时产生作用力矩.
该型上面级共布置了 16 个 RCS 推力器, 因此上面
级姿态控制问题属于典型的过驱动控制问题. 对于
冗余耦合的 RCS 执行机构, 需采用控制分配算法对
姿态控制系统得出的三通道控制量分配至各个 RCS
推力器. 本文中, 不侧重于研究 RCS 执行机构对于
姿态控制系统的影响, 认为其为理想器件, 即其传递
函数为 “1”.

图 1 主发动机、RCS 推力器配置图

Fig. 1 Diagram of the configurations of actuators

1.2 多星发射上面级姿态运动学模型

根据发射惯性系和上面级体坐标系之间的坐标

转换可以得到上面级旋转角速度在体坐标系下的投

影与欧拉角速度之间的关系为 (按 3-2-1 转序，相关
坐标系定义可参阅文献 [20])




ωx

ωy

ωz


 =




γ̇

0
0


 + M1




0
ψ̇

0


 + M1M2




0
0
ϕ̇


 (1)

其中, Mi 表示绕 i 轴的坐标旋转矩阵.
由式 (1) 可得

θ̇ = R(θ)ω (2)

其中, θ =
[
γ ψ ϕ

]T

为欧拉角, 上面级旋转角速

度为 ω =
[
ωx ωy ωz

]T

, 而R(θ) 满足

R(θ) =




1 tanψ sin γ tanψ cos γ

0 cos γ − sin γ

0 sin γ
cos ψ

cos γ
cos ψ


 (3)

1.3 多星发射上面级姿态动力学模型

由于上面级长细比比较小, 箭体的弹性振型频
率较高, 在考虑上面级姿态运动时, 认为上面级为刚
体[2], 则其姿态动力学模型为

Iω̇ = Ω(ω)ω + QM + d0 (4)

其中, M 为 RCS 执行机构产生的相对于上面级体
坐标系的控制力矩, d0 表示由于质量偏移主发动机

造成的干扰力矩、上面级转动惯量等结构参数和执

行机构参数偏差、外界未知扰动以及未建模动态的

总和, I 为上面级相对于体坐标系的惯量矩阵, 为

I =




Ixx −Ixy −Ixz

−Iyx Iyy −Iyz

−Izx −Izy Izz




其中, Ixx 为上面级对 Ox 轴的转动惯量, Ixy 为惯量

积, 且 Iyx = Ixy, 其余类推.

Q =




1 −yc

l
−zc

l

0 1 +
xc

l
0

0 0 1 +
xc

l




表示上面级 RCS 推力器产生的控制力相对于
偏心前后质心其控制力矩的转换矩阵. 其中,[
xc yc zc

]T

为子星分离后上面级质心在体坐标

系中的位置, l 为主发动机至未偏心质心的 Ox 轴距

离. Ω(ω) 表示相对于 ω 的系数矩阵, 为

Ω(ω) =




Ixyωy − Iyxωz Izyωy − Izzωz Iyyωy − Iyzωz

Izzωz − Izxωx Ixyωz − Izyωx Ixzωz − Ixxωx

Iyxωx − Iyyωy Ixxωx − Ixyωy Iyzωx − Ixzωy



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干扰 d0 未知且其作用于控制力矩所在通道为

匹配干扰, 可通过控制力矩补偿消除, 因此式 (4) 不
妨改写为

Iω̇ = Ω(ω)ω + Q(M + d) (5)

其中, d 满足 d0 = Qd.

2 多星发射上面级姿态控制系统设计

2.1 SDC系统模型的建立

选取系统状态为 x =
[
θ ω

]T

, 控制输入

u = M , 由式 (2)、(5) 可得上面级系统 SDC 状
态方程为

ẋ = A(x)x + B(u + d) (6)

其中

A(x) =

[
03×3 R(θ)
03×3 I−1Ω(ω)

]
, B =

[
03×3

I−1Q

]

多星发射上面级的控制目标一般为保证上面

级姿态角 θ 及时跟踪制导系统给出的姿态角指令

θc =
[
γc ψc ϕc

]T

, 因此, 选取控制输出为上面级

姿态角, 即 y = θ, 则系统输出方程为

y = Cx (7)

其中, C =
[
I3×3 03×3

]
, I3×3 表示三阶单位阵.

在后续多维预测函数控制器设计中需给出预测

时域内的参考指令. 对于上面级, 该参考指令即为制
导系统给出的姿态角指令 θc. 但实际中只能得到当
前控制时刻的 θc 指令, 预测时域内的参考指令则需
通过外推获得, 这将带来控制精度的降低. 因此, 选

取系统状态变量为 x =
[
θ − θc ω

]T

, 将原输出跟

踪问题转换为系统镇定问题, 则相应的系统状态方
程和输出方程为




ẋ=A(x)x+B(u+d)+

[
θ̇c

03×3

]
+ A(x)

[
θc

03×3

]

y = Cx

(8)
此时控制输出为 y = θ − θθθc.
注意到方程 (8) 的后两项为非匹配干扰, 需对

其进一步处理, 为此引入以下引理.
引理 1. 对于形如 ẋ = Ax + Bu + Bdd 系统

(存在非匹配干扰), 如果由外界干扰和不确定项引起
的系统输出轨迹具有如下形式, 则总是存在等效输
入扰动 (EID) 施加于控制输入通道, 使得系统输出
具有相同轨迹, 即

Φ = {pi(t) sin(ωit + φi)} (9)

其中, ωi (≥ 0) 和 φi 均为常数, pi(t) 表示关于 t 的
任意多项式 (i = 0, 1, · · · , n, n < ∞).
实际中绝大多数系统的输出轨迹均可用引理 1

中的多项式 Φ 来描述, 因此 EID 的存在性可由引理
1 保证. 在系统能观能控的前提下, 将系统 (8) 中的
非匹配干扰 (姿态角指令的动态变化) 整合入匹配干
扰集总扰动 d 中. 值得注意的是, EID 的引入其本
质是对于原系统进行了复杂的非线性变化, 得到的
新系统 (称为 EID 系统) 的系统状态已经发生了改
变. 最终得到的系统状态方程和输出方程为

{
˙̂x = A(x)x̂ + B(u + d)
ŷ = CCCx̂

(10)

系统 (10) 的系统状态较原系统已发生较大变
化, 且很难通过计算得到, 一般通过观测器估计得
到.
下文将设计 GESO 对于系统 (10) 的系统状态

x̂ 和未知集总扰动 d 进行估计.

2.2 GESO的设计

根据GESO算法, 首先对于系统 (10) 扩张系统
状态, 得:

{
˙̄x = Ā(x)x̄ + B̄u + Eh

ȳ = Cx̄
(11)

其中, x̄ =
[
x̂T x′T

]T

, x′ = d 为扩张的系统状态,

h = ḋ 为集总扰动的变化率. 扩张状态系统其系数
系数矩阵满足

Ā(x) =

[
A(x) B

03×6 03×3

]
, B̄ =

[
B

03×3

]

E =

[
06×3

I3×3

]
, C̄ =

[
C 03×3

]

为保证 GESO 的存在性及稳定性, 需建立如下
假设:

假设 1. (A(x), B) 在任一采样时刻能控,
(Ā(x), C̄) 在任一采样时刻能观.
假设 2. 集总扰动 d 需满足以下任一要求: 1)

集总扰动 d 有界; 2) 集总扰动 d 稳态时为常值, 即
limt→∞ h = 0 且 limt→∞ d = Dc.
对扩张状态系统 (11), 设计 GESO:
{

˙̄̂x = Ā(x)ˆ̄x + B̄u + H(ȳ − ŷ)
ŷ = C̄ ˆ̄x

(12)

其中, ˆ̄xxx =
[
ˆ̄xxx

T ˆ̄xxx′
T
]T

为需要估计的系统状态, H

为需要设计的观测增益矩阵. 则由 GESO 可以得到
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系统 (10) 的系统状态和集总扰动估计值为
{

x̂ = ˆ̄xxx

d = ˆ̄xxx′
(13)

2.3 多维预测函数控制器设计

经 GESO 估计得到未知的集总扰动 d 并在反
馈回路予以补偿, 因此预测函数控制器设计所需的
系统状态模型将不再包含集总扰动, 即

{
˙̂xxx = A(x)x̂ + B(u)
ŷyy = Cx̂xx

(14)

其中系统状态 x̂xx, 同样由 GESO 观测估计得到, 为
ˆ̄xxx.
以下针对上述多输入多输出系统模型, 设计多

维预测函数控制器.

2.3.1 基函数

不同于传统的模型预测控制, 预测函数控制认
为系统的控制输入为若干已知基函数的线性组合,
即

u(k + i) =




µ1(k + i)
...

µN(k + i)


 =




Nb∑
j=1

µ1jfj(i)

...
Nb∑
j=1

µNjfj(i)




=




µ11 · · · µ1Nb

...
. . .

...
µN1 · · · µNNb







f1(i)
...

fNb
(i)




(15)

其中, i = 0, 1, · · · , p−1, p 为预测时域步长. µnj 是

k+i采样时刻第 n个控制通道的控制输入 un(k+i)
中相对于基函数 fj(·) 的未知权重系数, Nb 是选取

的基函数个数, N 为控制输入维数. 一般的, 基函数
的选取依赖于被控对象和拟跟踪设定值的特性. 在
保证有较为满意控制性能的前提下, 一般选取阶跃
函数、斜坡函数和抛物线函数等作为基函数.

2.3.2 预测模型

对多维预测函数控制器设计所需系统状态模型

离散化得到离散时间系统的预测模型, 为
{

xm(k + 1) = Amxm(k) + Bmu(k)
ym(k) = Cmxm(k)

(16)

其中, Am、Bm 和 CCCm 为预测模型的系数矩阵, 可

以表示为





Am = eA(x)Ts

Bm =
∫ Ts

0
eA(x)TsBdt

Cm = C

其中, Ts 为预测模型采样周期.
由式 (15) 和式 (16), 通过迭代计算可以得到预

测时域内 k + i 采样时刻 (i = 1, 2, · · · , p) 的预测模
型系统状态为

xm(k + i) = Ai
mxm(k) +

i−1∑
j=0

Ai−j−1
m Bmu(k + j)

(17)
进一步, 可以得到在 k + i 采样时刻的预测模型

的预测输出为

ym(k + i) = M(i) + yf (k + i) (18)

其中, M(i) = CmAi
mxm(k) 代表系统预测输出的

自由响应项; yf (k+ i) =
∑i−1

j=0 CmAi−1−j
m Bmu(k+

j)表示预测输出的受迫响应项.令CmAi−1−j
m Bm =

Nj, j = 1, · · · , i, 则受迫响应项表示为




i∑
j=1

N∑
n=1

Nj(1, n)un(k + j − 1)

...
i∑

j=1

N∑
n=1

Nj(l, n)un(k + j − 1)




(19)

其中, l 为系统输出维数, Nj(m,n) 表示 Nj 的第

(m,n)元素.进一步,式 (14)的基函数引入上式,得:




i∑
j=1

N∑
n=1

Nb∑
p=1

Nj(1, n)µnpfp(j − 1)

...
i∑

j=1

N∑
n=1

Nb∑
p=1

Nj(l, n)µnpfp(j − 1)




(20)

将上式改写为关于未知权重系数 µnj 的矩阵乘

积形式K(i)U , 其中

U =
[
µ11 · · · µ1Nb

µ21 · · · µ2Nb
· · · µNNb

]T
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K(i) 的第 l 行元素可以表示为




i∑
j=1

Nj(l, 1)f1(j − 1)

...
i∑

j=1

Nj(l, 1)fNb
(j − 1)

i∑
j=1

Nj(l, 2)f1(j − 1)

...
i∑

j=1

Nj(l, 2)fNb
(j − 1)

...
i∑

j=1

Nj(l, N)fNb
(j − 1)




T

则, 在 k + i 采样时刻的预测模型的系统预测输
出可以写为

ym(k + i) = M(i) + K(i)U (21)

2.3.3 参考轨迹

对于稳定过程, 一般选取一阶指数形式来描述
参考轨迹, 即:

yr(k + i) = yc(k + i)− βi(yc(k)− y(k)) (22)

其中, yr(k + i) 为 k + i 采样时刻的参考轨迹, 而
yc(k + i) 为 k + i 采样时刻的系统拟跟踪设定值,
y(k) 为系统在 k 采样时刻的系统实际控制输出.
β = e−Ts/Tr 为参考轨迹的柔化系数, 其中 Ts 为采

样周期, Tr 为期望的系统闭环响应时间.
2.3.4 反馈校正

对于一个稳定过程, 通常认为在预测时域内的
预测输出误差即为预测时域的初始输出偏差, 即

e(k+i) = y(k+i)−ym(k+i) = y(k)−ym(k) (23)

其中, e(k + i) 为 k + i 采样时刻的预测输出误差.
利用未来的预测输出误差可以对预测时域内的

预测输出予以校正, 从而更加准确地预测控制输出.
校正后 k + i 采样时刻的预测输出为

yp(k + i) = ym(k + i) + e(k + i) =
ym(k + i) + y(k)− ym(k)

(24)

2.3.5 优化性能指标

选取校正后的预测输出与参考轨迹在预测时域

内的拟合点处的跟踪误差矢量的 2 范数作为优化性
能指标, 即

J =
∑

hi∈HNc

∥∥∥yr(k + hi)− yp(k + hi)
∥∥∥

2

(25)

其中, HNc
= {h1, · · · , hNc

} 为选取的预测时域内的
拟合点集合, Nc 为选取的拟合点个数.
2.3.6 最优控制输入的计算

展开优化性能指标 (25), 有:

J =
∑

hi∈HNc

∥∥∥yr(k + hi)− yp(k + hi)
∥∥∥

2

=

∥∥∥L−RU
∥∥∥

2
(26)

其中

L =




yr(k + h1)−M(h1)− y(k) + ym(k)
...

yr(k + hNc
)−M(hNc

)− y(k) + ym(k)




R =
[
KT(h1) · · · KT(hNc

)
]T

在不考虑控制约束的情况下, 最优控制输入可
以通过上述优化性能指标在预测时域内取极小求得,
即未知权重组合系数 U 满足:

dJ

dU
= 0 (27)

由式 (26) 和式 (27) 得:

U = (RTR)−1RTL (28)

最优权重组合系数矩阵可以由式 (28) 改写为

µ∗ =




µ11 · · · µ1Nb

...
. . .

...
µN1 · · · µNNb


 (29)

则最优控制输入为

u∗ = µ∗F (30)

其中, F =
[
f1 · · · fNb

]T

为基函数集.

2.4 控制分配

由式 (13) 和式 (30) 即得到连续型的最优三通
道控制力矩

ūuu = u∗ − ˆ̄xxx′
T

(31)

运载火箭上面级一般采用冗余 RCS 推力器作
为执行机构, 如本文给出仿真算例. 此外, RCS 推
力器属于 “0-1” 型执行机构, 推力大小不可调节, 需
将由广义扩张状态观测器和多维预测函数控制器

给出的最优控制输入转换为 RCS 推力器所需的开
关量. 以下采用混合整数线性规划 (Mixed integer
linear programming, MILP) 算法[21−22], 给出针对
冗余 RCS 推力器的一种控制分配方法, 其实现的功
能包括:
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图 2 上面级姿态控制系统结构框图

Fig. 2 Diagram of attitude control system of upper stage

1) 将上述得到的三通道最优控制输入分配至冗
余的 RCS 推力器, 使得其产生的控制力矩最接近计
算得到的最优控制输入;

2) 将得到的连续型最优控制输入转换为 RCS
推力器所需的 “0∼ 1” 型开关量.
首先定义一个松弛向量:

us := ūuu− T ûuu (32)

其中, ūuu 为由广义扩张状态观测器和多维预测函数
控制器得到连续型的最优三通道控制力矩, T3×n 为

各推力器开启时在三通道产生的控制力矩, n 为推
力器个数, ûuun×1 为 0∼ 1 变量组成的向量, 其每一个
元素代表对应 RCS 推力器的开关状态.

这里将冗余 RCS 控制分配问题描述为下述混
合整数线性规划问题:

min J = Wuu + Wpus (33)

约束条件为



−us

TTTûuu− us

−TTTûuu− us


 ≤




0
ūuu

−ūuu


 (34)

其中, Wu =
[
ω1 · · · ωn

]
为开启 RCS 推力器的

惩罚因子, Wp =
[
ωx ωy ωz

]
为使得在不超过每

一个通道最优控制力矩的条件下力矩跟踪误差最小

的权重向量. 为优先保证各通道的力矩跟踪误差最
小, 应选取使得Wu 中各元素远小于Wp 各元素.
设计得到的多星发射上面级的姿态控制系统其

设计框图如图 2 所示. 需要说明的是, 实际中 RCS
各推力器产生的控制力矩不能测量得到, 因此无法
反馈至广义扩张状态观测器实现对集总扰动的估计

补偿. 在仿真中, 通过控制分配得到 RCS 各推力器
的开启状态, 进而得到理论的三通道控制力矩以近
似上面级实际受到的三通道控制力矩.

3 姿态控制器性能仿真验证

3.1 相关参数设置

3.1.1 仿真算例相关物理参数设置

某型多星发射上面级 RCS 推力器相关物理参
数如表 1 所示.
释放某子星后上面级质心发生偏心, 其

偏 心 后 质 心 位 置 在 原 体 坐 标 系 内 表 示 为
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[
−200 −200 −300

]T

(mm). 相应的, 其偏移后

的转动惯量为 (kg ·m2)

I =




450 16 −105
16 550 −23
−105 −23 500




表 1 上面级 RCS 相关参数

Table 1 RCS parameter of upper stage

上面级 RCS 相关参数 参数值

主发动机推力 2 000N

主发动机至未偏心质心距离 2 500mm

低档 RCS 推力器推力 30N

高档 RCS 推力器推力 300N

RCS 推力器滚转力臂 500mm

RCS 推力器偏航力臂 2 500mm

RCS 推力器俯仰力臂 2 500mm

3.1.2 仿真初始条件及参考信号设置

一般的, 上面级制导系统给出的制导指令可以
用阶跃信号近似, 因此这里选取制导系统给出的姿
态角参考指令为 (◦)

γc =





5, 0 < t ≤ 2 s
−5, 2 < t ≤ 4 s
0, 4 < t ≤ 6 s

ψc =





−10, 0 < t ≤ 2 s
10, 2 < t ≤ 4 s
0, 4 < t ≤ 6 s

ϕc =





10, 0 < t ≤ 2 s
−10, 2 < t ≤ 4 s
0, 4 < t ≤ 6 s

上面级初始姿态角及姿态角速度均为 0◦.
3.1.3 控制器相关参数设置

为保证广义扩张状态观测器有足够快的响应频

率对集总扰动进行估计并予以消除, 观测器的带宽
应选择为闭环系统带宽的 2∼ 10 倍; 同时也要注意,
观测器带宽不应过大, 避免使其对高频噪声过于敏
感而使闭环系统趋向于不稳定. 在本文中, 利用极点
配置设计广义扩张状态观测器带宽. 一般而言, 飞
行器其滚转通道动态特性需设计快于俯仰通道与偏

航通道, 从而保证飞行器滚转稳定. 因此, 配置广义
扩张状态观测器带宽使俯仰通道在 –16 处, 偏航通
道在 –18 处, 而滚转通道在 –20 处. 对于多维预测
函数控制器, 选择基函数为阶跃函数, 设计控制周期

为 20ms, 闭环期望响应时间为滚转通道 0.4 s, 偏航
通道 0.3 s, 俯仰通道 0.2 s. 预测时域步长为 8, 拟合
点设置为HNc

= {7, 8}, 上述参数对三通道均适用.
在控制分配中选择Wu 各惩罚因子均为 1, 权重向
量Wp =

[
5 10 10

]
.

上述条件下,在MATLAB/SIMULINK软件中
选择 Runge-Kutta 积分方法, 以 20ms 定步长对本
文提出的姿态控制系统进行性能仿真验证.

3.2 相关姿态控制器简介

为说明本文提出控制器的有效性和优点, 选取
文献 [2] 提出的非线性状态反馈控制器和文献 [3] 提
出的基于多输入多输出的输入输出反馈线性化控制

器做对比. 同时为进一步说明本文提出控制方法对
预测函数控制的改进, 增加预测函数控制器做对比,
其相关控制参数与第 3.1.3 节中参数设置相同. 以下
对这两种控制器做一简单介绍.
3.2.1 非线性状态反馈控制器

由式 (1) 可得:

ω = S(θ)θ̇ (35)

其中, S(θ) 满足:

S(θ) =




1 0 − sinψ

0 cos γ cos ψ sin γ

0 − sin γ cos ψ cos γ




将式 (35) 微分代入式 (4) (忽略干扰 d0) 得:

IS(θ)θ̈+[IṠ(θ, θ̇)−Ω(θ, θ̇)S(θ)]θ̇ = QM (36)

令

M = Q−1{[IṠ(θ, θ̇)−Ω(θ, θ̇)S(θ)]θ̇ + IS(θ)u}

其中, u =
[
ux uy uz

]T

为新引入的虚拟控制量.

则式 (36) 变为
θ̈ = u (37)

此时构成的闭环系统已然解耦, 可以通过控制
量 u 的 3 个分量分别单独控制上面级的 3 个姿态
角. 对于控制量 u 的设计可以采用最速控制, 燃料
最优控制等方法. 在本文中, 采用 PID 控制. 经仿
真实验, 得到 PID 控制参数为 Kp = 100, Ki = 5,
Kd = 35, 对 3 个通道均适用.
3.2.2 多维输入输出反馈线性化控制器

系统方程 (6) 可以写为 (忽略干扰 d0)

ẋ =

[
R(θ)ω

I−1Ω(ω)ω

]
+

[
0

I−1Q

]
u =

f(ω,θ) + gu

(38)
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输出方程 (7) 可以写为

y = Cx = h(x) (39)

经计算得:




Lfh = R(θ)ω
Lgh = 0

L2
fh =

dR(θ)ω
dx

[
R(θ)ω

I−1Ω(ω)ω

]

LgLfh =
dR(θ)ω

dx

[
0

I−1Q

]
6= 0

(40)

即 {
ẏ = Lfh

ÿ = L2
fh + LgLfhu

(41)

则系统相对阶为 6, 不存在内动态子系统, 不需
要考虑内稳定问题.
假设控制量 u 满足:

u = (LgLfh)−1(ν −L2
fh) (42)

其中, ν 引进的虚拟控制量, 则式 (41) 为
{

ẏ = Lfh

ÿ = ν
(43)

即实现了线性化处理, 可以采用线性控制理论
处理上述问题. 对于线性方程 ÿ = ν 同样在本文中
采用 PID 控制. 经仿真实验, 得到 PID 控制参数为
Kp = 100, Ki = 5, Kd = 40, 对 3 个通道均适用.

3.3 无扰条件仿真

在无扰条件下进行控制性能仿真验证, 仿真结
果如 3 所示.
在图 3 中, EG-PFC (EID-GESO-PFC) 表示

本文提出的基于广义扩张状态观测器的多维预测函

数控制器, 控制器 1 表示非线性状态反馈控制器, 控
制器 2 表示多维输入输出反馈线性化控制器, PFC

表示单独的多维预测函数控制器, 以下类同. 根据
图 3, 在给定阶跃信号下, 4 种控制器作用下其跟踪
结果都基本令人满意. EG-PFC 控制器可以实现
对 3 个姿态角参考输入的无偏差跟踪, 响应迅速且
无超调现象发生, 是 4 种控制器中表现最优的控制
器. PFC 控制器在对滚转角和偏航角的跟踪中存在
很微小的超调, 但其响应速度在 4 种控制器中最快.
PFC 较 EG-PFC 响应稍快的原因是 PFC 结构简
单, 不存在 GESO 对于 PFC 给出的最优控制指令
的修正 (消除干扰). 而在控制器 1 和控制器 2 作用
下, 姿态角的跟踪存在超调且存在静态跟踪误差, 而
且其响应速度相比基于预测函数控制的两种控制器

较慢, 特别是俯仰通道仿真结果对比明显.

3.4 扰动条件下仿真

为说明本文所提出控制器对于干扰的扰动抑制

能力, 在存在参数偏差和外界扰动的条件下进一步
进行仿真研究.
3.4.1 外部扰动作用

由于子星释放, 上面级质心偏心, 主发动机产生
的推力将对上面级姿态控制产生干扰力矩. 因此外
部扰动对上面级姿态稳定的扰动可近似由主发动机

推力增大产生的干扰力矩代替. 在此假定主发动机
推力偏大 20%, 其仿真结果如图 4 所示. 在外部扰
动存在时, EG-PFC 其控制效果与无扰情况下没有
明显差异, 而在控制器 1 和控制器 2 作用下, 相比无
扰情况其跟踪响应静差和超调明显增大, 如偏航通
道仿真结果所示. 而单纯的多维预测函数控制器由
于没有对于干扰的补偿, 其在滚转角和俯仰角的跟
踪中出现了较为明显的超调.
3.4.2 系统参数偏差

实际中系统物理参数总是存在偏差. 这

里假设子星分离导致的质心偏移存在如下偏[
− 20 −20 −30

]T

(mm), 而转动惯量较第 3.1

节给出标准值偏小 10%. 在外部扰动存在基础上,
给定上述参数偏差, 其仿真结果如图 5 所示. 在上述

图 3 无扰仿真结果图

Fig. 3 Performance of controller without uncertainty
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图 4 外部扰动下仿真结果

Fig. 4 Performance of controller with external disturbance

图 5 参数偏差仿真结果

Fig. 5 Performance of controller with parameter uncertainty

图 6 测量噪声作用下仿真结果

Fig. 6 Performance of controller with sensor noise

给定仿真条件下, EG-PFC 控制器依然能无超调无
静差较快地跟踪参考指令. 而在控制器 1、控制器 2
以及 PFC 控制器作用下, 系统超调量与静差均进一
步增大, 这在 3 个通道的跟踪结果中都可以明显看
出.

3.4.3 测量噪声作用

在考虑上述外界干扰和系统参数偏差的作用下,
进一步考虑测量噪声对于控制器控制效果的影响.
假定上面级在对于姿态角的测量中存在采样时间

20ms, 零均值, 标准差为 0.1◦ 的白噪声, 其仿真结
果如图 6 所示. 如图 6 所示, 在测量噪声作用下各

控制器的控制性能均有所下降, 但 EG-PFC 控制器
作用下系统超调很小, 且响应迅速. 而控制器 1 和控
制器 2 性能明显变差. 特别是控制器 1, 在其作用下
对于三个通道的控制都出现了明显的超调, 而控制
器 2 在对于滚转角的跟踪中也存在较大的稳态误差.
其原因在于控制器 1 和控制器 2 在解耦得到线性系
统后均采用的传统 PID, 而微分项对于噪声的放大
作用使得控制器性能显著下降.
根据上述仿真结果说明了本文提出的基于广义

扩张状态观测器的多维预测函数控制器的可行性和

有效性, 且相比上述对比姿态控制器在跟踪精度、响
应速度以及干扰抑制方面均存在较为明显的优势.
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需要说明的是, 控制器 1 和控制器 2 在上述仿真中
给出的结果是在上述给定控制参数下获得的, 如果
采用更为合理的控制参数, 其控制效果应会进一步
提高, 但这需要大量的仿真和工程实际经验, 而这也
突出了预测函数控制器另一突出优势, 即预测函数
控制器采用预测输出、反馈校正、滚动优化的控制

策略, 使得在获得预测模型后不需要经过大量的数
学仿真即可获得较好的控制效果, 节省了控制器的
设计时间, 降低了对于控制器设计相关工程经验的
要求.

4 结论

本文针对多星发射上面级火箭在子星释放后质

心偏移引起三轴姿态严重耦合问题, 提出了基于广
义扩张状态观测器的多维预测函数控制姿态控制方

法. 对质心偏移造成上面级结构参数偏差和引入的
干扰力矩, 以及其他未知系统参数偏差, 外界扰动
和未建模动态综合处理, 将其视为集总扰动, 并将该
非匹配干扰通过等效输入扰动技术转换为匹配干扰,
由广义扩张状态观测器对变化后的系统状态和未知

集总扰动同时观测. 将集总扰动在反馈回路予以补
偿, 使得预测模型与上面级真实动力学模型有较高
匹配度, 从而保证预测函数控制有较高的控制跟踪
精度和较快的响应速度, 并对外界扰动和参数偏差
有较强的鲁棒性. 该方法将同类基于观测器的预测
函数控制方法推广至多输入多输出系统且可处理非

匹配干扰. 通过对某型采用冗余耦合 RCS 执行机构
的多星发射上面级仿真研究, 并与非线性反馈控制
器和多维输入输出反馈线性化控制器做对比, 说明
了本文提出方法的有效性和可行性.
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