
 

 

饱和约束测量扩张状态滤波与无拖曳卫星位姿自抗扰控制

杨 飞 1    谈树萍 2    薛文超 3    郭 金 1, 4    赵延龙 3

摘    要   无拖曳卫星的本体姿态、卫星本体与测试质量间的相对位移及相对姿态的联合控制受到外部扰动、输入噪声、测量

噪声及饱和约束、输入耦合以及状态耦合等因素的影响, 控制器的设计面临挑战. 本文采用基于扩张状态的卡尔曼滤波对系

统状态和系统扰动进行实时估计, 引入自抗扰控制策略进行了控制器设计. 针对无拖曳控制子系统设计了测量饱和受限下

的扩张状态估计算法, 并进行了信息融合. 在设计控制律时不仅考虑了对外部扰动的补偿, 还将系统状态间的耦合关系看成

内部扰动进行补偿, 使得被控系统等价为 “积分串联型系统”, 在此基础上实现了无拖曳卫星的联合控制. 数值仿真验证了方

法的有效性和合理性.
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Abstract   The joint control of the drag-free satellite's attitude, the relative displacement and the relative attitude between the
satellite body and the test mass is full of challenges because of the external disturbance, the input noise, the observation noise
and the saturation constraint, the input coupling and the state coupling, etc. This paper introduces the extended state Kalman fil-
ter to estimate the system state and the system disturbance, and employs the active disturbance rejection control (ADRC)
strategy to design the controller. For the drag-free control subsystem, the extended state estimation algorithm with saturation-
constrainted observations is proposed, and then the multi-sensor information fusion algorithm is presented. Via compensating
the external disturbance and regarding the coupling relationship among the system states as the internal disturbance to be also
compensated, the control system is transformed to the “integral series system” and the joint control of the drag-free satellite is
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地球重力场及其时变信息反映着地球内部物质

结构的变化, 对地球重力场的研究意义重大[1]. 利用

卫星技术进行地球重力场探测不受地形等自然条件

的影响, 为解决全球高覆盖率、高精度、高空间分辨

率和高时间重复率重力测量开辟了新的有效途径.
无拖曳控制技术是重力梯度测量卫星的关键技术之

一, 其目的是为了补偿在轨卫星受到的干扰力及力

矩, 使得卫星在地球重力场的作用下运行, 即运行在

纯引力轨道上. 对于低轨卫星而言,其受到的主要干

扰为大气阻力或力矩 (Drag force or torque), 因此国

外学者将这种通过控制器抵消大气阻力或力矩的卫

星称之为无拖曳卫星 (Drag-free satellite), 其控制系

统称之为无拖曳控制系统 (Drag - f r ee   con t ro l
system)[2−3].
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PID 作为一种经典控制方法, 被很多学者应用

到了无拖曳卫星控制中[4], 这种设计方式简单稳定、

鲁棒性较高, 但难以消除外部扰动的干扰. 针对 GP-
B (Gravity probe B) 卫星运行于加速度计模式的情

况, 文献 [5]对 质量块悬浮控制系统进行了设计, 采
用了自适应线性二次型调节器算法, 并采用 PD 控

制算法作为备份. 文献 [6] 将内嵌模型控制理论用

于了 GOCE (Gravity field and steady-state ocean
circulation explorer) 卫星的无拖曳和姿态控制的设

计之中. 在无拖曳控制系统的设计中非常重要的一

个问题就是鲁棒性, 很多学者采用   的方法来解

决这一问题. 文献 [7] 应用线性矩阵不等式多目标

优化方法设计了   控制器, 同时在设计中考虑了

诸多约束条件, 以保证 GOCE卫星无拖曳控制任务

的实现. 定量反馈理论 (QFT)是一种基于频域 的鲁

棒控制设计理论, 可用于具有高度不确定性的系统

控制器设计, 文献 [8] 利用 QFT 对 LISA (Laser in-
terferometer space antenna) 卫星的无拖曳和姿态控

制系统进行了设计. 文献 [9] 将模型预测技术用于

处理无拖曳卫星控制的约束问题. 文献 [10]运用有

限时间 Lyapunov 稳定性理论设计了无拖曳卫星控

制系统的有限时间控制器.
尽管众多控制方法都用了无拖曳控制, 但实际

中真正实现高精度或者极低 “剩余”加速度的无拖

曳控制还面临诸多理论和技术上的困难. 首先, 至今

没有建立准确的大气模型, 根据 CHAMP (Challen-
ging Minisatellite Payload)数据, 大气变化很有可能

比以往所建模型都要剧烈[11]. 其次, 重力梯度仪的测

量精度很高, 但量程相对较小, 非保守力带来的加速

度很容易超出重力梯度仪的测量量程, 即测量信息

受饱和约束的限制. 此外,还有诸如外部扰动、输入

耦合以及状态耦合等各方面的影响.
综合考虑到这些因素, 本文将自抗扰控制技术

用于无拖曳卫星的位姿联合控制. 自抗扰控制起源

于韩京清先生对控制理论的反思[12−13], 后来经过不

断的探索和完善而形成了一套系统的控制理论[14−17].
由于自抗扰控制对控制对象的参数和结构变化具有

较好的鲁棒性和自适应能力等特点, 使得其在航天

领域逐步引起重视. 针对慢旋非合作目标在轨服务

任务, 文献 [18]设计了姿态和轨道耦合系统的自抗

扰控制器, 仿真结果表明, 自抗扰控制器在解决存在

非线性和耦合特性的相对位置和姿态耦合系统的控

制问题上能够取得不错的控制效果. 为抑制航天器

自身结构参数变化和内外扰动对姿态控制精度和姿

态稳定度的影响, 文献 [19−20] 对航天器姿态稳定

模式采用自抗扰控制技术设计了姿态控制器, 在仿

真实验中取得了良好效果.
作为自抗扰控制关键环节的扩张状态观测器设

计近些年也受到了广泛关注. 文献 [21]引入了带宽

的概念将非线性扩张状态观测器进行线性化和参数

化以简化设计工作. 文献 [22]利用系统的状态和外

界环境 (如噪声) 为观测器的增益设计自适应调节

律, 实现了对观测器增益的实时调整. 针对具有不确

定性动态的非线性时变系统, 文献 [23−24] 设计了

基于扩张状态的 Kalman 滤波器, 在估计系统状态

的同时实现了对系统不确定动态的估计. 文献 [25]
结合了 Kalman-Bucy 滤波器和扩张状态观测器的

优势, 设计出了基于扩张状态的 Kalman-Bucy滤波

器, 并严格证明了它的稳定性. 针对具有非线性不确

定动力学的离散时变随机系统, 文献 [26]研究了其

在时变拓扑传感器网络下的分布式状态估计问题.
自抗扰控制技术在对付模型不确定性和抗干扰

方面为我们研究无拖曳控制提供了新的思路, 但作

为其关键步骤的扩张状态观测器设计还要面临 (加
速度计的) 测量信息饱和受限的问题. 实际上, 饱和

受限带来的主要困难在于量程范围外的信息只能是

粗糙的集值信息. 借鉴近些年来发展的集值滤波技

术[27−28] 和扩张状态估计技术[14, 23], 本文设计了面向

无拖曳控制子系统的测量饱和受限扩张状态滤波算

法, 并结合扩张状态卡尔曼滤波进行了信息融合. 在
设计控制律时不仅考虑了对外部扰动的补偿, 还将

系统状态间的耦合关系看成内部扰动进行补偿, 使
得被控系统等价为 “积分串联型系统”, 在此基础上

实现了无拖曳卫星的联合控制.
本文的主要创新和贡献可总结为: 1) 不同于经

典的精确测量 (或带有一定的加性噪声) 下的状态

估计, 本文在测量饱和受限的情形设计了递推的扩

张状态滤波算法, 克服了约束区间外的集值信息带

来的高度非线性困难; 2) 利用了信息融合技术, 解
决了利用加速度计测量信息对系统状态 (位移和速

度) 进行估计时存在的累积误差问题; 3) 引入了自

抗扰控制的思想, 实现了无拖曳卫星的位姿联合控

制器设计, 成功处理了三种类型的耦合: 子系统间

的耦合、控制输入的耦合、子系统内部各个状态的

耦合.
接下来内容的结构如下: 第 1 节介绍无拖曳卫

星控制系统模型. 第 2节介绍自抗扰控制器结构, 推
导集值扩张状态滤波算法, 并进行信息融合, 进而设

计了位姿联合控制律. 第 3 节给出了仿真实验. 第
4 节对本文进行了总结, 并对接下来需要进行的研

究工作进行了简要介绍.
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1    模型介绍

无拖曳卫星的工作原理 (见图 1)是在卫星密封

腔内放置一个测试质量, 卫星包围着测试质量而不

与之发生接触. 位于密封腔内的测试质量处于完全

保守力环境, 而卫星受到外界扰动影响会相对于测

试质量产生位移, 此时控制系统通过敏感器测量此

位移, 并使用推力器对卫星平台进行补偿, 最终实现

卫星平台与测试质量同步运动, 实现 “无拖曳” 状态.

  

测试质量

卫星

Z

Y

X Pitch

Roll

Z

Yaw

Y

Yaw
X

Roll

Pitch

 
图 1   无拖曳卫星控制系统图

Fig. 1    Diagram of drag-free satellite control system
 

通常依据控制目标, 整个无拖曳卫星系统被划

分为三个控制回路: 卫星本体姿态控制回路, 负责控

制卫星本体姿态; 卫星本体与测试质量相对位移回

路, 负责控制卫星本体与测试质量间的相对距离; 卫
星本体与测试质量相对姿态控制回路, 负责调整卫

星本体与测试质量间的相对姿态.
无拖曳卫星控制系统的动力学简化模型 [ 2 9 ]

如下:
φ̈sc = I−1

sc (TCsc +wTCsc
+ TDsc) (1)

r̈rel =− Ktrans

mtm
rrel −

Dtrans

mtm
ṙrel−

I3
msc

(FCsc +wFCsc
+ FDsc) (2)

φ̈rel = φ̈tm − φ̈sc = I−1
tm Krotφrel + I−1

tm Drotφ̇rel+

I−1
tm (TCtm +wTCtm

+ TDtm)−

I−1
sc (TCsc +wTCsc

+ TDsc) (3)

φsc TCsc

wTCsc
TCsc

TDsc

rrel

FCsc wFCsc

FCsc FDsc

φrel

φtm TCtm

wTCtm
TCtm

其中   表示卫星本体的姿态角,    表示作用在

卫星本体上的控制力矩,    表示与   对应的

输入噪声,     表示作用在卫星本体上的扰动力

矩 ,      表示卫星本体和测试质量间的相对位移 ,
 表示作用在卫星本体上的控制力,    表示

与   对应的输入噪声,    表示作用在卫星本

体上的扰动力,    表示卫星本体和测试质量间的

相对姿态角,    表示测试质量的姿态角,    表

示作用在测试质量上的控制力矩,    表示与 

TDtm

X,Y, Z

φsc = [φsc,pitch φsc,yaw φsc,roll]
T Isc

Ktrans Dtrans

Itm

Krot Drot

I3 3× 3 mtm

msc

对应的输入噪声,    表示作用在测试质量上的

扰动力矩, 这些都是在   方向或俯仰 (Pitch),
偏航 (Yaw), 滚动 (Roll) 方向上有分量的三维向量,
比如    ;    代表卫星本

体的转动惯量,    、   表示卫星与测试质量间

的平动耦合系数 ,      代表测试质量的转动惯量 ,
 、   表示卫星与测试质量间的旋转耦合系数,

 代表单位矩阵, 它们都是   的矩阵;    代表

测试质量的质量,    代表卫星本体的质量.
本文旨在将自抗扰控制策略应用到无拖曳卫星

的位姿控制中, 以期能克服干扰、噪声及耦合等因

素的综合影响并取得良好的控制效果.

2    控制器设计

自抗扰控制器的结构如图 2 所示, 主要由跟踪

微分器 (TD)、扩张状态观测器 (ESO)、非线性组合

PID (NLPID) 以及扰动补偿等四部分构成. 跟踪微

分器会根据控制目标和对象的承受能力安排合适的

过渡过程; 扩张状态观测器用于估计系统所受的扰

动; 非线性组合 PID 的设计可以使得在误差较小时

产生相对较大的控制增益, 误差较大时产生相对较

小的控制增益, 以求提升控制效果; 扰动补偿模块可

以根据扩张状态观测器估计出的系统受到的扰动量

来对系统进行补偿.
  

对象
v

v1 µ0

z3
z2
z1

µ

f

y1

b

b

e1
e2v2

跟踪微
分器

TD

非线性
组合 PID

NLPID

ESO

扩张状态
观测器

 

图 2   自抗扰控制器框图

Fig. 2    Structure of active disturbance
rejection controller

 

2.1    扩张状态观测器设计

Xo =

[φT
sc φ̇T

sc rT
rel ṙT

rel φT
rel φ̇

T
rel]

T Y=[φT
sc rT

rel φT
rel]

T

自抗扰控制的核心是对扰动进行有效补偿, 关
键一步便是通过构建扩张状态观测器来主动地从系

统的输入、输出信息中提取出扰动信息. 若令 

 和      , 则
系统 (1) ~ (3)可以写成如下形式[29]:

Ẋo = AoXo +Bo(u+w + f) (4)

Y = CoXo + d (5)

其中
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Ao=



03 I3 03 03 03 03
03 03 03 03 03 03
03 03 03 I3 03 03

03 03 −Ktrans

mtm
−Dtrans

mtm
03 03

03 03 03 03 03 I3
03 03 03 03 I−1

tmKrot I−1
tmDrot


,

Bo =



03 03 03
I−1
sc 03 03
03 03 03

03 − I3
msc

03

03 03 03
−I−1

sc 03 I−1
tm


,

Co =

 I3 03 03 03 03 03
03 03 I3 03 03 03
03 03 03 03 I3 03

 ,

u=[T T
Csc F

T
Csc T

T
Ctm]T w=[wT

TCsc

wT
FCsc

wT
TCtm

]T f = [T T
Dsc F T

Dsc T
T
Dtm]T

f̄ d

I3 3× 3

0m m×m

    为期望的系统输入,  
 为输入噪声,     

为系统受到的外部扰动, 其标称模型   已知;    为

输出测量噪声. 这里及以后,    表示   的单位阵,
 表示元素全为 0的   矩阵.

Isc, Itm

(Isc+∆Isc)φ̈sc = (TCsc +wTCsc
+ TDsc).

T ′
Dsc = TDsc −∆Iscφ̈sc φ̈sc = I−1

sc

(TCsc+ wTCsc
+ T ′

Dsc)

注 1. 在系统 (1) ~ (3) 中,    等参数也可能

具有一定的不确定性, 此时也可以转化成式 (4) 的
形式进行处理. 当式 (1) 中的惯量矩阵具有不确定

时 ,  有 :        取
    , 则该式可以转化为 

    . 类似地, 式 (2)和 (3)中的参

数不确定性也可以进行这样的转化.
f X = [φT

sc φ̇T
sc T T

Dsc rT
rel

ṙT
rel F T

Dsc φT
rel φ̇T

rel T T
Dtm]T

把   作为扩张状态, 取 

 , 则在式 (4) ~ (5)的基础

上可以构建系统的扩张状态方程:{
Ẋ = AX +B(u+w) +Beḟ
Y = CX + d

(6)

Be其中   是将系统变形为扩张系统时关于系统扰动

项的系数矩阵, 即有

Be =

 03 03 I3 03 03 03 03 03 03
03 03 03 03 03 I3 03 03 03
03 03 03 03 03 03 03 03 I3

T

对于扩张系统 (6) 可以通过构建式 (7) 形式的

扩张状态观测器实现对系统状态的跟踪:
˙̂
X = AX̂ +Bu+ L(Y − CX̂) (7)

L

为了便于工程应用, 文献 [21] 中提出了一种带

宽参数的方法来设计扩张状态观测器, 即选定   使

式 (7)满足:
eig(A− LC) = (s+ ωo)

n

eig(·) eig(A− LC)

A− LC ωo

n

其中   是特征多项式计算符号, 即 

表示矩阵   的特征多项式;    是设定的观测

器带宽,    为扩张系统的维数.

L

考虑到对系统的测量是离散进行的, 而且系统

输入输出往往带有噪声. 对于这种情况下的扩张状

态观测器设计问题, 文献 [23]设计了一种基于扩张

状态的卡尔曼滤波器 (ESKF), 依据最小均方差原

理对系统 (7) 中的   进行实时调整, 实现了扰动估

计以及滤波功能间的均衡. 将式 (6) 写为如下离散

形式{
Xk+1 = AdXk +Bd(uk +wk) +BeGk

Yk = CdXk + dk
(8)

Gk−1 = fk − fk−1其中   .
如果系统 (8) 满足以下四个假设, 则可进行算

法 1形式的递推实现对系统扩张状态的估计:
Ad, Cd假设 1. (   )可观测.
{wk}∞0 {dk}∞0

E(wkw
T
k) ≤ Sk E(dkd

T
k) ≤ Rk

假设 2.    ,    为互不相关的零均值

高斯噪声, 且有   ,    .
E([X0 − X̂0][X0 − X̂0]

T) ≤ P0

X̂0 X0 P0

假设  3 .       ,  其中

 是对   的估计值,    为已知的常数矩阵.
E
(
G2

k,i

)
≤ qk,i, i = 1, 2, · · · , l, ∀k ≥ 0

l Gk qk,i

假设  4.       ,
其中   表示   的维数,    已知有界1.

算法 12. 基于扩张状态的卡尔曼滤波[23]

→初始化:
X̂0, P0给定初值   .

→时间更新:

X̂−
k = AdX̂k−1 +Bduk−1 +BeĜk−1,

P−
k = (1 + θ)AdPk−1Ad

T+

(1 +
1

θ
)Q1,k−1 +Q2,k−1,

θ=

√
trace(Q1,0)

trace(P0)
Q1,k−1=4BeQk−1B

T
e Qk−1 =

ldiag{qk−1,1, qk−1,2, · · · , qk−1,l}, Q2,k−1=BdSk−1B
T
d ,

Ĝk−1 Gk−1

其中    ,    ,  

     

 表示对      的估计值, 取值如下

Ĝk−1,i =
∆f̂k−1,i, −√

qk−1,i ≤ ∆f̂k−1,i ≤
√
qk−1,i

−√
qk−1,i, ∆f̂k−1,i < −√

qk−1,i√
qk−1,i, ∆f̂k−1,i >

√
qk−1,i

(9)

∆f̂k−1,i = f̄k,i − f̄k−1,i其中   .

→测量更新:

ak ak,i i1 如果   是一个向量, 那么用    表示其第   个分量.
2 算法 1与文献 [23]中的形式有所不同, 这主要是为了方便后面的信息融合算法设计.
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X̂k =X̂−
k +Kk(Yk − CdX̂

−
k ),

Pk =(I −KkCd)P
−
k (I −KkCd)

T +KkRkK
T
k ,

Kk =P−
k CT

d(CdP
−
k CT

d +Rk)
−1.

I

trace(·)
diag{a1, · · · , an} a1, · · · , an

上述算法中 ,      表示适当维数的单位矩阵 ;
 表示矩阵的迹 (主对角线上各个元素的总

和);     表示对角线元素为  

的对角矩阵.
Ĝk−1,i Ĝk−1 i

f̄ f̄ f

f

f̄

X(t) t

Ĝ

注 2. 式 (9) 中的   是   的第   分量, 它
的取值与   的差分密切相关.    是对   先验知识的

建模, 而   是卫星受到的外部扰动力/力矩, 其一般

与系统状态和时间相关, 所以    往往是系统状态

 和时间   的函数, 它的具体表达式的精确程度

依赖于我们先验知识的丰富程度, 一般难以统一给

出. 此外, 从算法 1的形式上可以看出,    的估计效

果会直接影响到滤波算法的估计精度, 进而影响到

闭环系统的控制效果.

2.2    无拖曳控制子系统扩张状态观测器设计

无拖曳控制子系统是整个梯度测量卫星的核心

部分, 除了式 (5)中提供的测量外, 还配备有高精度

的加速度计, 可以实现对卫星本体的残余加速度的

精确测量. 但加速度计的测量范围相对较小, 非保守

力带来的加速度很容易超出测量量程, 即测量信息

受饱和约束的限制[30]. 下面首先给出饱和约束下的

扩张状态滤波算法, 然后和算法 1 中的估计结果进

行融合, 最终完成无拖曳控制子系统的扩张状态估计.
2.2.1    测量受饱和约束下的扩张状态滤波

为方便介绍算法的设计思路, 这里考虑某一方

向上的无拖曳控制系统 (2), 把其写成状态空间模型:

Ẋo = AoXo +Bo(u+ w + f) (10)

Xo = [rrel ṙrel]
T u w

f d

其中   ,    为期望的系统输入,    为输

入噪声,    为系统受到的外部扰动,    为测量噪声.
注意到残余加速度

a =
Ktrans

mtm
rrel +

Dtrans

mtm
ṙrel+

I3
msc

(FCsc + wFCsc
+ FDsc)

所以对残余加速度的测量方程为

y = CoXo +Do(u+ w + f) + d (11)

X = [rrel ṙrel f ]T取   , 根据式 (10)、(11) 可以构

建系统的扩张状态方程:{
Ẋ = AX +B(u+ w) +Beḟ

y = CX +D(u+ w) + d
(12)

A =

[
Ao Bo

0 0

]
B =

[
Bo

0

]
Be = [0 0 1]T

C = [Co Do] D = Do

其中     ,       ,       ,

 ,    .
h设采样间隔为   , 将式 (12)离散化得到:{

Xk+1 = AdXk +Bduk +Bdwk +BeGk

yk = CXk +D(uk + wk) + dk
(13)

Gk = fk+1 − fk其中    .
yc,k记饱和约束下的测量信息   为 (如图 3所示):

yc,k = sat(yk, y, ȳ) =


y, yk ≤ y
yk, y < yk < ȳ
ȳ, yk ≥ ȳ

(14)

y ȳ其中   为测量范围下限,    为测量范围上限.
  

yc,k

yk

y

y

 
图 3   饱和约束测量

Fig. 3    Saturation-constrainted observations
 

Y k
c = {yc,1, yc,2, · · · , yc,k}, Y k

c

k

定义  1.        即用    表

示传感器在    次测量中得到的所有信息 .  在第

2.1节的假设 1 ~ 4下, 系统的时间更新可以写为:

X̂−
k = E[Xk|Y k−1

c ] =

AdX̂k−1 +Bduk−1 +BeĜk−1

X̂k−1 = E[Xk−1|Y k−1
c ]

Ĝk−1 = E[Gk−1|Y k−1
c ] f

其中    , 其递推关系由式 (31)
和 (33) 给出;     , 由于    未知,
故其表达式难以精确给出, 类似于算法 1, 由式 (9)
近似给出.

相应的预测误差为:

e−k = Xk − X̂−
k =

Adek−1 +Bdwk−1 +BeG̃k−1

ek−1 = Xk−1 − X̂k−1; G̃k−1 = Gk−1 − Ĝk−1.其中        
于是, 可以得到

P−
k = E[e−k (e

−
k )

T|Y k−1
c ] =

AdE[ek−1e
T
k−1|Y k−1

c ]Ad
T+

BdE[w2
k−1|Y k−1

c ]BT
d+

BeE[G̃2
k−1|Y k−1

c ]BT
e+

E[Adek−1G̃k−1B
T
e |Y k−1

c ]+

E[BeG̃k−1e
T
k−1Ad

T|Y k−1
c ] (15)
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∀θ > 0根据杨氏不等式, 对   有:

E[Adek−1G̃k−1B
T
e |Y k−1

c ]+

E[BeG̃k−1e
T
k−1Ad

T|Y k−1
c ] ≤

θAdE[ek−1e
T
k−1|Y k−1

c ]Ad
T+

1

θ
BeE[G̃2

k−1|Y k−1
c ]BT

e (16)

θAdek−1 =

BeG̃k−1. E[G̃2
k−1|Y k−1

c ] ≤ 4qk−1,

在上式中 ,  等号成立当且仅当  

  又因为     所以

BeE[G̃2
k−1|Y k−1

c ]BT
e ≤ 4Beqk−1B

T
e (17)

E[w2
k−1|Y k−1

c ] ≤ Sk−1

∀θ > 0

注意到   并将式 (16)和 (17)
代入式 (15)可得: 对   , 有

P−
k ≤AdPk−1A

T
d +Q1,k−1 +Q2,k−1+

θAdPk−1A
T
d +

1

θ
Q1,k−1

其中

Q1,k−1 = 4Beqk−1B
T
e (18)

Q2,k−1 = BdSk−1B
T
d (19)

Pk−1 = E[ek−1e
T
k−1|Y k−1

c ]   , 其迭代关系由下面

的式 (32)和 (34) 给出.
θAdek−1 = BeG̃k−1 θ

θ

考虑到无法根据   计算出   ,
为了简化计算, 取   为

θ∗ =

√
trace(Q1,0)

trace(P0)

对应地, 取

P−
k =(1 + θ∗)AdPk−1Ad

T+

(1 +
1

θ∗
)Q1,k−1 +Q2,k−1

如果敏感器的测量不受饱和约束的限制, 测量

更新可以写为如下形式:

X̂∗
k = E[Xk|Y k

c ] =

X̂−
k +Kk(yk −CX̂−

k −Duk) (20)

此时的估计误差为

e∗k = Xk − X̂∗
k = (I −KkC)e−k −Kk(Dwk + dk)

估计误差的协方差矩阵为

P ∗
k = E[e∗k(e

∗
k)

T|Y k
c ] =

(I −KkC)E[e−k (e
−
k )

T|Y k
c ](I −KkC)T+

KkE[d2k|Y k
c ]KT

k +D2KkE[w2
k|Y k

c ]KT
k ≤

(I −KkC)P−
k (I −KkC)T+

KkRkK
T
k +D2KkSkK

T
k

为了便于迭代, 取

P ∗
k = (I −KkC)P−

k (I −KkC)T+

KkRkK
T
k +D2KkSkK

T
k (21)

Kk trace(P ∗
k )

d
dKk

trace(P ∗
k ) = 0

为了取得更好的估计效果, 选择    使 

取到最小. 通过求解   , 得到:

Kk = P−
k CT(CP−

k CT +Rk +D2Sk)
−1 (22)

ak

bk

当敏感器测量受饱和约束时, 若测量值位于饱

和约束区间内, 测量更新仍然可以按照式 (20)~(22)
进行, 但对于量程外的集值信息则不再适用. 对 

和   按照如下方式取值:{
若 yc,k = y, 则 ak = −∞, bk = y
若 yc,k = ȳ, 则 ak = ȳ, bk = ∞ (23)

Xk Y k−1
c假设   关于   的条件密度为正态的[27], 即有

φ(Xk|Y k−1
c ) = N (Xk; X̂

−
k , P−

k−1) (24)

于是, 可得

X̂k = E[Xk|Y k
c ] = E[Xk|Y k−1

c , yc,k] =

E[E[Xk|Y k−1
c , yk]|Y k−1

c , yc,k] =

X̂−
k +Kk(E[yk|Y k−1

c , yc,k]−CX̂−
k −Duk) =

X̂−
k +Kk(E[yk|Y k

c ]−CX̂−
k −Duk)

下面计算

E[yk|Y k
c ] =

∫ bk

ak

ykφ(yk|Y k
c )dyk (25)

根据贝叶斯定理可知

φ(yk|Y k
c ) =φ(yk|Y k−1

c , yc,k) =

φ(yc,k|Y k−1
c , yk)φ(yk|Y k−1

c )

φ(yc,k|Y k−1
c )

(26)

ŷ−k = E[yk|Y k−1
c ] = CX̂−

k +Duk.根据式 (24)有:  
进而可知

Sy,k = E[(yk − ŷ−k )
2|Y k−1

c ] =

CP−
k CT + E[d2k|Y k−1

c ] +D2E[w2
k|Y k−1

c ]

E[d2k|Y k−1
c ] D2E[w2

k|Y k−1
c ]实际中, 因为   和   无法

计算, 在算法运行中只能用其上界代替, 即取

Sy,k = CP−
k CT +Rk +D2Sk (27)

φ(yk|Y k−1
c ) = N (yk; ŷ

−
k , Sy,k).由此得出:     进一

步可以得到:

Pr(yc,k|Y k−1
c ) =

∫ bk

ak

φ(yk|Y k−1
c )dyk (28)

再注意到

Pr(yc,k|Y k−1
c , yk) =

{
1, yk ∈ (−∞, y] ∪ [ȳ,∞)
0, 其他
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将上式和式 (24)、(28)代入式 (26)得到:

φ(yk|Y k−1
c , yc,k) =
φ(yk|Y k−1

c )

Pr(yc,k|Y k−1
c )

, yk ∈ (−∞, y] ∪ [ȳ,∞)

0, 其他

所以, 根据式 (25)我们有

E[yk|Y k
c ] =

∫ bk
ak

ykφ(yk|Y k−1
c )dyk∫ bk

ak
φ(yk|Y k−1

c )dyk
= CX̂−

k +Duk+

Z(
ak − ŷ−k√

Sy,k

)− Z(
bk − ŷ−k√

Sy,k

)

Φ(
bk − ŷ−k√

Sy,k

)− Φ(
ak − ŷ−k√

Sy,k

)

√
Sy,k (29)

ak bk Sy,k Z(t) =

1√
2π

exp{−1

2
t2}, Φ(t) =

1√
2π

∫ t

−∞ exp{−1

2
s2} ds.

其中   和   由式 (23)给出;    由式 (27) 给出;  

      

ek = Xk − X̂k = Xk − X̂∗
k + X̂∗

k − X̂k根据   ,

ek = Xk − X̂∗
k +Kk(yk − E[yk|Y k

c ])

Pk=E[e∗k(e∗k)T|Y k
c ]+Kkcov[yk|Y k

c ]KT
k .得到     由

式 (21)得

Pk = P ∗
k +Kkcov[yk|Y k

c ]KT
k

cov[yk|Y k
c ]其中   由式 (30)给出.

cov[yk|Y k
c ] = cov[yk|Y k−1

c , yc,k] =

E(yk − E[yk|Y k−1
c , yc,k])

2 =

E[y2k|Y k−1
c , yc,k]− (E[yk|Y k−1

c , yc,k])
2 =∫ bk

ak
y2kφ(yk|Y k−1

c )dyk∫ bk
ak

φ(yk|Y k−1
c )dyk

− (E[yk|Y k−1
c , yc,k])

2 =

1+
ak−ŷ−k√

Sy,k

Z(
ak−ŷ−k√

Sy,k

)−
bk−ŷ−k√

Sy,k

Z(
bk−ŷ−k√

Sy,k

)

Φ(
bk−ŷ−k√

Sy,k

)−Φ(
ak−ŷ−k√

Sy,k

)

−


Z(

ak − ŷ−k√
Sy,k

)− Z(
bk − ŷ−k√

Sy,k

)

Φ(
bk − ŷ−k√

Sy,k

)− Φ(
ak − ŷ−k√

Sy,k

)


2
Sy,k (30)

总结以上, 在饱和约束测量 (14) 下系统 (13)
的扩张状态滤波算法如下:

算法 2. 测量饱和受限下的扩张状态滤波算法

→初始化:

X̂0, P0给定初值   .

→时间更新:

X̂−
k = AdX̂k−1 +Bduk−1 +BeĜk−1

P−
k = (1 + θ∗)AdPk−1Ad

T+

(1 +
1

θ∗
)Q1,k−1 +Q2,k−1

Ĝk−1 Q1,k−1 Q2,k−1其中   、   和   分别由式 (9)、(18)和 (19)给出.

→测量更新:
yc,k ∈ (y, ȳ) yk1) 如果   (即   的取值在量程范围内), 那

么有

X̂k = X̂−
k +Kk(yk −CX̂−

k −Duk) (31)

Pk =P ∗
k = (I −KkC)P−

k (I −KkC)T+

KkRkK
T
k +D2KkSkK

T
k (32)

yc,k = y yc,k = ȳ yk2) 如果   或   (即   的取值超出了测量

量程), 那么有

X̂k = X̂−
k +Kk(E[yk|Y k

c ]−CX̂−
k −Duk) (33)

Pk = P ∗
k +Kkcov[yk|Y k

c ]KT
k (34)

Kk E[yk|Y k
c ] cov[yk|Y k

c ]其中   ,    ,     分别由式 (22), (29), (30)

给出.
注 3. 算法 2 的测量更新阶段分成了两种情况,

这使得难以像经典 Kalman滤波那样写出预测误差

协方差矩阵满足的 Riccati 方程[31]; 另一方面, 即便

是采用分类函数的方法从形式上写出一个 Ric-
cati 方程的样子, 因为约束区间外的集值信息关于

测量是高度非线性的, 这样的方程不可避免地包含

了形如式 (29)、(30)那样的强非线性项, 这都使得稳

定性分析变得十分困难.
2.2.2    信息融合

X̂1,k, X̂2,k k设   分别为   时刻由位移敏感器和加

速度计得到的扩张状态估计结果, 即

X̂1,k = ΓX̂
{1}
1,k (35)

Γ =

 01×9 Υ 01×15

01×12 Υ 01×12

01×15 Υ 01×9

 Υ

X̂
{1}
1,k

P
{1}
1,k X̂2,k

P1,k, P2,k

其中   ,    的取值由系统 (10)

所考虑的方向决定, 具体如表 1 所示;    由算法

1 给出, 其协方差矩阵记为   ;    由算法 2 给

出.     分别为相应的估计误差协方差矩阵.
于是, 由式 (35)可知,

P1,k = ΓP
{1}
1,k ΓT (36)

 
Υ表 1       矩阵

ΥTable 1    The matrix of  

X 方向 Y 方向 Z 方向

[ 1 0 0 ]  [ 0 1 0 ]  [ 0 0 1 ] 
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注意到协方差矩阵的对角线元素衡量的是相关

变量的估计效果, 非对角线上的元素刻画的是变量

间的相关性. 我们关心的是如何提高算法的估计精

度, 即使得协方差矩阵的迹变小. 加速度计的测量精

度很高, 但仅能检测到无拖曳子系统的残余加速度

信息, 而速度信息是加速度在时间上的一重积分、

位移信息是加速度在时间上的二重积分. 随着递推

次数的增加, 估计误差的累积必然会影响对速度和

位移的估计. 为此, 我们用算法 1对速度和位移进行

估计, 用算法 2对干扰进行估计, 并把融合后的结果

返给算法 1和算法 2进行递推. 具体地, 取:

X̂o,k = Λ1X̂1,k + Λ2X̂2,k

X̂o,k其中   表示对扩张状态的融合估计结果, 加权矩阵

Λ1 =

 1 0 0
0 1 0
0 0 0

 , Λ2 =

 0 0 0
0 0 0
0 0 1

 (37)

相应地, 估计误差协方差矩阵取为

Po,k = Λ1P1,k + Λ2P2,k

X̂o,k Po,k然后把   和   返给算法 1 和算法 2 进行

下一步的递推计算.
综上, 融合算法如下:

算法 3. 融合算法

X̂
{1}
1,0 P

{1}
1,0

X̂2,0 P2,0

→初始化: 给定算法 1 的初值   和   , 以及算

法 2的初值   和   .

X̂
{1}
1,k P

{1}
1,k

X̂1,k P1,k X̂2,k P2,k

→1) 运行算法 1 得到   和   , 然后根据 (35) 和

(36)计算   和   ; 运行算法 2得到   和   .

X̂1,k X̂2,k X̂o,k Po,k→2) 融合   和   得到   和   :

X̂o,k = Λ1X̂1,k + Λ2X̂2,k (38)

Po,k = Λ1P1,k + Λ2P2,k (39)

Λ1 Λ2其中加权系数   和   由式 (37)给出.
→3) 把融合后的结果返给算法 1和算法 2, 具体地有,

X̂
{1}
1,k = (I − ΓTΓ)X̂

{1}
1,k + Γ+X̂o,k (40)

P
{1}
1,k =(I − ΓTΓ)P

{1}
1,k (I − ΓTΓ)T+

Γ+Po,k(Γ
+)T (41)

X̂2,k = X̂o,k (42)

P2,k = Po,k (43)

+其中, 上标 “   ” 表示一个矩阵的Moore-Penrose广义逆.
Γ

X̂1,k P1,k X̂
{1}
1,k P

{1}
1,k

注 4. 根据矩阵   的形式, 由式 (35)和 (36)可以

看出   和    是    和    的子式, 式 (40)

X̂
{1}
1,k P

{1}
1,k

X̂1,k P1,k X̂o,k Po,k

和 (41) 的操作过程实际上是在   和    中把

  和   更新成了   和   .
算法 3的运行过程可简单归结为如下示意图:

  
式(40)、(41)

X P
{1} {1}

1,0 1,0

^

,
算法 1

算法 2

式
(35)、(36)

融合
(38)、(39)

X P
{1} {1}

1,k 1,k

^

,

X P1,k 1,k

^

,

X P2,0 2,0, X P2,k 2,k

^

,

式(42)、(43)

X P
o,k o,k

^

,

^

 

图 4   融合算法示意图

Fig. 4    Diagram of the fusion algorithm
 

2.3    控制律设计

I−1
sc

Ktrans Dtrans

Krot Drot

f, w, d

由式 (1)~(3), 可以看出系统存在以下三种类型

的耦合: 子系统间的耦合作用, 卫星本体姿态控制子

系统与卫星--测试质量相对姿态控制子系统间存在

耦合关系, 即调节卫星本体姿态角的同时影响着卫

星与测试质量间的相对姿态; 子系统内部各个方向

上的控制输入对系统状态的调节具有耦合作用, 即
系统内某个方向的控制输入会对其他方向上的状态

带来影响 (例如卫星本体姿态的输入系数矩阵 

非对角线上的元素不为零, 这说明对某一方向的控

制输入不仅会改变本方向的状态还会对其他方向的

状态造成影响); 子系统内部各个状态的耦合作用,
由于   、   的存在, 无拖曳控制系统的各个状

态间存在着相互影响 (例如卫星运行切线方向上的

速度增加, 则会使得卫星做离心运动, 进而影响径向

的无拖曳控制效果), 同理由于   、   的存在, 卫
星--测试质量相对姿态控制子系统的各个状态间也

存在着相互影响. 结合   的存在, 所以无拖曳卫

星的本体姿态–卫星本体与测试质量相对位移–卫星

本体与测试质量相对姿态的联合控制需要克服干

扰、噪声、耦合三大方面的问题.
本文使用扩张状态滤波来克服噪声问题并实现

对扰动的估计; 对于系统存在的耦合问题, 我们借鉴

自抗扰的思想, 在补偿掉外部扰动之后, 将系统状态

间的耦合关系看成内部扰动并进行补偿, 使得被控

系统等价为 “积分串联型系统”, 以便于实现解耦

控制.
TDsc

I−1
sc

对于卫星本体姿态控制子系统,    是系统的

外部干扰, 卫星本体姿态的输入系数矩阵   非对

角线上的元素不为零意味着系统内某个方向的控制
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输入会对其他方向的状态带来耦合影响, 于是在产

生控制作用时, 一方面要将系统的外部干扰抵消掉,
另一方面将系统的控制输入解耦, 对此控制量取

TCsc = IscTCsc0 − T̂Dsc (44)

TCsc TCsc0

T̂Dsc

TDsc

其中:    为控制器最终希望输出的控制量,  
为 NLPID 计算出的控制量,    表示对卫星所受

扰动力矩   的估计值.
将式 (44)代入式 (1)有

φ̈sc = I−1
sc (TCsc + TDsc +wTCsc

) =

I−1
sc (IscTCsc0 − T̂Dsc + TDsc +wTCsc

) ≈
I−1
sc (IscTCsc0) ≈ TCsc0

即实现了卫星本体姿态的解耦控制.
FDsc

(−Ktrans
mtm

rrel − Dtrans
mtm

ṙrel)

hidf

对于无拖曳控制子系统,    是系统的外部干

扰, 系统内部状态间的耦合项 

可以视为系统所受的 “内部干扰”, 将无拖曳控制子

系统的 “内部干扰” 记为   . 于是在产生控制作用

时, 一方面要将系统的外部干扰抵消掉, 另一方面将

系统的 “内部干扰” 抵消掉, 对此控制量取

FCsc = −FCsc0 +mscĥidf − F̂Dsc (45)

FCsc FCsc0

ĥidf hidf

(ĥidf = −Ktrans

mtm
r̂rel −

Dtrans

mtm
ˆ̇rrel), F̂Dsc FDsc

其中:    为控制器最终希望输出的控制量,  
为 NLPID计算出的控制量,    表示对   的估计

值       表示对 

的估计值.
将式 (45)代入式 (2)有

r̈rel =hidf − I3
msc

(FCsc +wFCsc
+ FDsc) = hidf−

I3
msc

(mscĥidf−FCsc0−F̂Dsc+wFCsc
+FDsc) ≈

hidf − I3
msc

(mscĥidf − FCsc0) ≈

I3
msc

FCsc0

即实现了卫星无拖曳系统的解耦控制.

(I−1
tm Krotφrel+I−1

tm Drotφ̇rel)

hitm, TDtm

I−1
sc (TCsc + TDsc +wTCsc

) = φ̈sc

对于卫星与测试质量间的相对姿态控制子系

统, 系统内部状态间的耦合项 

可以视为系统所受的 “内部干扰”, 将相对姿态控制

子系统的 “内部干扰” 记为       是系统的外

部干扰,     是卫星姿

态控制子系统在调整卫星姿态时对卫星本体与测试

质量间的相对姿态变化的影响因素. 在产生控制作

用时, 不仅将系统的外部干扰抵消掉, 还要将系统的

“内部干扰” 抵消掉, 最终控制量取

TCtm = ItmTCtm0 − T̂Dtm − Itmĥitm (46)

TCtm其中 :      为控制器最终希望输出的控制量 ,

TCtm0

ĥitm hitm (ĥitm =

I−1
tm Krotφ̂rel + I−1

tm Drot ˆ̇φrel T̂Dtm

TDtm

 为 NLPID 根据被控量的变化情况产生的控

制量,    表示对内扰力矩   的估计值 

  ) ,      表示对外扰力矩

 的估计值.
将式 (46)代入式 (3)有

φ̈rel =hitm + I−1
tm (TCtm + TDtm +wTCtm

)− φ̈sc =

hitm + I−1
tm (ItmTCtm0 − T̂Dtm − Itmĥitm+

TDtm +wTCtm
)− φ̈sc ≈

hitm + I−1
tm (ItmTCtm0 − Itmĥitm)− φ̈sc ≈

TCtm0 − φ̈sc

φ̈sc对于   可以看作是系统受到的阶跃扰动, 通过适

当增加非线性 PID 中微分环节的的作用即可以降

低该影响, 这样就实现了对相对姿态的调节.

ρ1 > 0

ρ2 > 0 ρ3 > 0

注 5. 考虑到执行器的能力, 实际中的控制律

(44)、(45)和 (46)是受限的, 也就是存在常数   、

 和   使得

TCsc ∈ B(ρ1), FCsc ∈ B(ρ2), TCtm ∈ B(ρ3)

B(ρ) ρ

B(ρ) = {(x1, x2, x3) ∈ R3 : −ρ ≤ xi ≤ ρ, i = 1, 2, 3}
其中    表示三维空间中边长为    的立方体 ,  即

 .

3    数值仿真

本节对前面的扩张状态估计算法和控制律进行

数值仿真, 系统模型 (1)~(3)中的参数取自文献 [29]
和 [30], 如表 2所示.

h = 0.1 s
wTCsc

wFCsc
1× 10−8 N·

s−2/
√
Hz wTCtm

1× 10−15 N · s−2/√
Hz

1× 10−8 m/
√
Hz

1× 10−12 m/
√
Hz

y=−6× 10−6 m · s−2 ȳ=6× 10−6 m · s−2

f̄ = 0 ρ1 = ρ2 = ρ3 = 0.03 N

qk,i = (max(
dfi

dt
)h)

2

敏感器采样以及执行器执行周期   , 输
入噪声    及    的功率谱密度为  

 ,    的功率谱密度为 

 , 位移和姿态敏感器测量噪声的功率谱密度为

 , 加速度计测量噪声的功率谱密度

为   . 无拖曳子系统中, 加速度计测

量下界   , 上界   .
扰动的标称模型    .     . 假

设 4 中的   . 算法 1~3 中估计初

值取为 0, 估计误差的协方差初值取为对角线元素

全为 0.01的对角矩阵.
TCsc0,sc_a =

0.001fal (ep,sc_a) + 0.0001fal (ei,sc_a) + 0.01fal (ed,sc_a)

ep,sc_a=0− φ̂sc_a,k ei,sc_a=
∑k

j=0
0− φ̂sc_a,j ed,sc_a=

0− ˆ̇φsc_a,k sc_a ∈ {pitch, yaw, roll} FCsc0,rel_p=0.5fal
(ep,rel_p)+0.01fal(ei,rel_p)+1.9fal(ed,rel_p), ep,rel_p = 0−

r̂rel_p,k ei,rel_p=
∑k

j=0
0−r̂rel_p,j ed,rel_p= 0− ˆ̇rrel_p,k

rel_p ∈ {x, y, z}; TCtm0,rel_a=0.0001fal(ep,rel_a)+0.0021

fal(ed,rel_a), ep,rel_a = 0− φ̂rel_a,k ed,rel_a = 0− ˆ̇φrel_a,k,

控 制 器 相 关 参 数 取 值 如 下 :    
  ,

 ,    ,  

 ,    ;  
     

 ,    ,    ,

  

     ,  
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rel_a ∈ {relpitch, relyaw, relroll}
fal(e, 0.5, 0.01) fal(e)

 . 为了书写方便, 这里

将   简写为了   .
X考虑无拖曳子系统在   方向上的运动, 图 5 的

上图是加速度计的测量结果, 下图是对扰动的估计

结果, 其中 “L1” 表示算法 2 的运行结果; 假设测量

不受饱和约束 (称为理想情况), “L2” 给出了算法

2 在这种情形下的运行结果; 如果只利用约束区间

内的测量信息 (即当测量超出约束区间时, 估计不

更新), “L3” 给出了此时算法 2 的运行结果, 此时的

估计出现了明显偏差. 由 L1 和 L2 的对比, 可以看

出测量的饱和约束的确影响到了估计效果 ;  由
L1 和 L3 的对比, 可以看出约束区间外的集值信息

尽管有限但仍包含了系统的重要信息, 算法 2 对集

值信息的利用效果明显.
算法 1 和算法 2 对位移和速度的估计效果如

图 6 所示, 可以看出: 算法 1 的估计效果相对稳定;
算法 2在递推次数变大时对估计误差的累积效果比

较明显, 并影响对扰动的估计精度 (见图 7). 算法

1是基于整个无拖曳卫星系统中的位移及姿态敏感

rrel, ṙrel

器测量信息展开的扩张状态滤波, 这类敏感器测量

的是系统的低阶状态 (即位移信息相对于速度、加

速度等信息是系统的低阶状态). 系统对高阶状态的

估计是通过低阶状态的微分运算得到的, 所以利用

低阶状态敏感器的测量信息进行扩张状态滤波时不

存在误差的累积问题, 算法 1 的估计效果也就相对

稳定. 算法 2基于的高阶状态敏感器测量精度高, 所
以其在初始一段时间内 (此时累积误差相对较

小)对扰动的估计效果要优于算法 1, 后来由于误差

的累积致使对扰动的估计效果变差. 根据残余加速

度公式, 可以看出由残余加速度结合相对位移、相

对速度及控制输入等信息才能推出扰动信息, 而误

差的累积使得算法对   的估计出现很大的偏

差, 所以导致对扰动的估计效果也逐渐变差.
从图 7 也可看出, 在递推次数不大的时候, 算

法 2 对扰动的估计效果要优于算法 1 的效果. 整体

 
表 2    系统仿真参数

Table 2    System parameters in the simulation

变量 数值

mtm  1 kg

msc  1 050 kg

Itm  0.2667 × 10−3I3(kg · m2) 

Isc 
 200 1 2

1 2 700 1

2 1 2 650

 (kg · m2) 

Ktrans 
 1 0.039 0.039

0.039 1 0.039

0.039 0.039 1

 × 10−6 (N/m) 

Dtrans  1.4 × 10−11I3 (N · m · s/rad) 

Krot 
 1 10 10

10 1 10

10 10 1

 × 10−9 (N · m/rad) 

Drot  1.4 × 10−11I3 (N · m · s/rad) 

TDsc 


−12.8 + 7.7sin(ωdt)

−12.8 + 7.7sin(ωd+
2π
3
)

−12.8 + 7.7sin(ωd+
4π
3
)

 (mN · m) 

FDsc 


−12.8 + 7.7sin(ωdt)

−12.8 + 7.7sin(ωd+
2π
3
)

−12.8 + 7.7sin(ωd+
4π
3
)

 (mN) 

TDtm  0
ωd  1.2 × 10−3 Hz 
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图 5    算法 2对扰动估计效果

Fig. 5    Disturbance estimation performance of Algorithm 2
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图 6    位移/速度的估计效果: 算法 1 vs. 算法 2
Fig. 6    Estimation of displacement/speed:

Algorithm 1 vs. Algorithm 2
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来看, 算法 1对位移和速度的估计较好, 算法 2对扰

动的估计较好但需要误差校正以克服递推次数变大

带来的累积误差, 这是对算法 1 和算法 2 进行融合

的基本出发点. 图 8 展示了融合算法 3 对扰动的估

计效果.
X

KP = 5.55,

KI = 0, KD = 9)

对   方向上的无拖曳控制, 图 9对比了 PID控

制律与 ADRC的效果. 在做对比仿真时采用的策略

是: 首先多次整定 PID 控制器的参数, 然后选取多

次整定得到的最优参数 (比例系数    积分

系数    微分系数    和 ADRC控制器进

行对比, 其中 ADRC 也采用了同样的 PID (即 AD-
RC 控制律比前者仅多了一项扰动补偿部分). 从图

中可以看出 ADRC 算法较 PID 控制算法能更好地

抑制周期性扰动.
图 10是采用 ADRC后系统稳定运行时卫星本

体姿态、卫星与测试质量间相对位移、卫星与测试

质量间相对姿态的控制效果.
k = 1× 105 φsc,pitch =

0.01 /rad,φsc,yaw = 0.02 /rad,φsc,roll = 0.03 /rad
k = 2× 105

加入阶跃指令 (在   时, 给定 

 控制

指令; 并在   时回到原姿态) 后, 图 11 显

示卫星本体姿态控制回路能够较好地达到期望姿

态, 同时可以看到卫星本体姿态的调整会对卫星与

测试质量间的相对姿态产生影响, 不过相对姿态控

制回路能够迅速地进行调整.

1 mHz ∼ 30 mHz
3× 10−14 m · s−2 · Hz− 1

2

图 12是在 ADRC下测试质量上平动残余加速

度的功率谱密度曲线, 可以看出作用在检测质量上

的非保守力加速度的功率谱密度 (PSD) 在测量带

宽 (   ) 内, 优于 LISA pathfinder 探
测器的   技术指标[30].

4    结论

本文设计了自抗扰控制律实现了噪声、扰动、

耦合情况下的无拖曳卫星本体姿态、卫星本体与测

试质量间的相对位移以及相对姿态的联合控制; 针
对无拖曳子系统, 设计了测量饱和受限下的扩张状

态估计算法, 并应用信息融合算法解决了应用 “高
阶状态敏感器” 进行扩张状态估计时存在的误差累

积问题; 并进行了仿真实验.
接下来的首要工作就是建立本文所提算法的稳

定性分析方法以及闭环系统的稳定性分析方法. 此
外, 诸如有色测量噪声的情形、系统执行机构存在

延时的情形、执行器动作频率与敏感器采样频率间

的搭配问题等都是有意义的研究课题.
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图 7    扰动估计效果: 算法 1 vs.算法 2
Fig. 7    Estimation of disturbance:
Algorithm 1 vs. Algorithm 2
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图 8    扰动估计效果: 融合算法 3 vs. 算法 1
Fig. 8    Estimation of disturbance: Algorithm 3 (fusion al-

gorithm) vs. Algorithm 1
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图 9    X 方向上控制效果对比

Fig. 9    Comparison of control performance
on X direction
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