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摘    要   面向空间攻防等任务的航天器通常安装微波、激光等大功率对抗载荷, 未来航天器需要装备大型挠性太阳能帆

板. 针对挠性航天器姿态机动过程中存在外部干扰、执行机构饱和及挠性附件振动且挠性模态不易直接测量等问题, 提出带

挠性附件航天器的全驱姿态控制方法. 首先, 建立挠性航天器全驱姿态控制模型, 其次基于扩展非线性观测器与努斯鲍姆增

益调节设计一种抗饱和的姿态控制鲁棒算法. 将外部扰动、挠性振动和输入饱和函数饱和估计误差作为复合干扰, 采用非线

性干扰观测器对其进行有效补偿. 在直接参数设计线性控制参数基础上, 扩张非线性观测器负责对挠性航天器产生的挠性

振动进行实时估计和补偿, 努斯鲍姆函数辅助控制器输出力矩避免饱和, 并利用李雅普诺夫方法严格证明闭环系统的稳定

性. 最后通过数学仿真验证该方法不仅能够实现执行机构饱和约束条件下的姿态控制, 还能有效抑制挠性结构的振动, 为探

索未来带有大型挠性附件航天器姿态控制新的方法提供参考.
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Fully Actuated Flexible Spacecraft Attitude Control With Input Constraint

WANG Dian1    WU Yun-Hua1    YUE Cheng-Fei2, 3    MA Song-Jing1

Abstract   For space missions such as space attack and defense, spacecrafts are usually equipped with high-power
counter loads such as microwaves and lasers, thus future spacecrafts will need to be equipped with large-scale flex-
ible solar panels. To solve the problems of external interference, actuator saturation, and vibration of flexible at-
tachments difficult to measure directly during attitude maneuver of flexible spacecraft, a fully actuated system-
based control method for flexible spacecraft is proposed. First, a fully actuated attitude model for flexible space-
craft is established. Second, a robust attitude control algorithm against saturation is designed based on the exten-
ded nonlinear observer and Nussbaum gain adjustment. The external perturbation, flexible vibration, and the ap-
proximation error of the input saturation function are considered composite disturbances, which are efficiently com-
pensated by the nonlinear disturbance observer. Based on the direct parametric design of linear control parameters,
the extended nonlinear observer is responsible for the real-time estimation and compensation of flexural vibration
generated by the flexible spacecraft. And the Nussbaum function is used for the adjustment of the controller output
torque magnitude to avoid actuator saturation. The stability of the closed-loop system is rigorously demonstrated
using the Lyapunov method. Finally, it is verified by mathematical simulation that this method can not only real-
ize the attitude control under the actuator saturation constraint but also effectively suppress the flexible vibration,
which contributes to exploring a novel method for the attitude control of spacecraft with large-scale flexural attach-
ments in the future.
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ment
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近年来, 针对 “星链”、“一网”等为典型代表的

低轨大规模星座的监测、对抗[1] 已成为未来争夺天

基信息主导权的迫切需求. 考虑到微波、激光等对

抗载荷的大功率要求, 未来航天器通常需要安装大

型太阳能帆板. 大挠性、低阻尼附件与中心刚体之
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间存在相互耦合作用, 其产生的挠性振动会降低航

天器姿态指向精度; 另一方面, 航天器在轨运行过

程中不可避免地会受到各种复杂环境干扰的影响,
而且有效载荷运动、燃料消耗等因素会导致航天器

转动惯量的不确定性. 此外, 受执行器的体积及功

耗约束, 其存在输出饱和问题. 如果在控制设计中

忽略饱和影响, 往往会降低控制系统的性能或导致

不稳定. 因此, 设计一种鲁棒饱和姿态控制方法来

完成挠性航天器的姿态机动控制和振动抑制具有重

要意义.
在过去十几年中, 挠性航天器的姿态控制涌现

出大量方法, 包括反馈控制[2−3]、自适应控制[4]、变结

构控制[4−5]、容错控制[6−7] 和扰动补偿控制[8−9]. 在实际

应用中, 几乎所有控制执行机构都受到幅度和速率

限制, 忽略这种限制的控制设计往往会导致不符合

实际系统的瞬态响应, 降低闭环性能, 甚至可能导

致闭环不稳定. 因此, 围绕饱和约束的控制问题是

一个重要课题, 并已经有许多解决方法[8−10].
针对非线性系统, 除上述传统方法外, 计算力

矩法也是一种功能强大的非线性控制器[11−12], 其广

泛应用于机器人机械臂的控制. 该方法以反馈线性

化为基础, 当模型动态参数精确已知时, 该方法控

制性能优良, 但当模型存在参数不确定性、外部干

扰时, 该控制器的性能锐减.
以上方法大都属于状态空间方法, 挠性航天器

姿态动力学模型是一个经典的二阶欠驱系统, 传统

的状态空间方法是将二阶系统转化为一阶系统, 再
用现有的一阶方法进行处理. 但刚体姿态和柔性模

态对应的高维状态空间模型计算困难, 欠驱动系统

的非线性特性无法充分捕捉, 并且控制律设计繁琐.
全驱系统理论 (Fully actuated system, FAS)正是

在这样的背景下产生的. 针对状态空间法的问题, 段
广仁院士于 2020年首次提出 FAS[13]. 与状态空间

法不同, FAS理论保证了在物理环境不变的情况下,
无论非线性项的复杂性如何, 均能构造出数学意义

上的全驱动结构来补偿系统的动态特性. 另外, 不
同于计算力矩法对动力学模型高精度要求, FAS方
法可对不确定模型、存在外部干扰的系统进行控制,
实现对系统不确定性、外部干扰等强鲁棒性控制.

自 FAS诞生以来, 众多学者对 FAS控制理论

和应用进行了大量研究. 段广仁院士在 FAS方法

框架下研究了鲁棒控制[14]、自适应控制[15]、鲁棒自适

应控制[16] 等. 随着理论的发展和深入, FAS开始在

工程中得到应用. 段广仁院士开发了一种航天器姿

态稳定最优控制器[17]. 此外, FAS还应用于充液航

天器的姿态控制[18]、刚性航天器[19] 的容错跟踪控制.
只要从理论上选择适当的控制参数, 基于 FAS的

控制器就可以获得任意质量的动态性能. 但由于设

计自由度大, 导致设计参数较为选取困难.
构造挠性航天器数学意义上的全驱系统模型不

仅对深入理解挠性航天器的非线性动态特性和控制

机制有着启发意义, 而且对工程上其他诸如柔性臂

机器人等欠驱系统控制的解决具有延伸意义, 为欠

驱系统控制研究提供参考. 鉴于执行机构输出力矩

限幅与动态特性对闭环系统的瞬态响应的影响, 探
索在控制输入饱和约束下的基于 FAS理论的挠性

航天器姿态控制方法具有重要意义. 然而, 目前此

方面研究仍相对较少. 因此, 有必要基于 FAS理论

对在控制输入饱和约束下的挠性航天器姿态控制方

法进行研究.
鉴于以上分析, 本文针对挠性航天器姿态机动

和附件振动抑制问题, 综合考虑外界干扰、执行机

构饱和及挠性附件振动及振动模态不易直接测量等

问题, 从全驱系统理论出发, 构建考虑执行器饱和、

外部干扰等的数学意义上的挠性航天器全驱姿态模

型, 基于非线性观测器 (Extended nonlinearity obser-
ver, ENO)与努斯鲍姆增益调节技术, 提出一种抗饱

和的姿态控制与振动抑制参数控制方法. 该方法基于

FAS方法, 采用直接参数法辅助反馈控制, 进行系统

设计自由度的挖掘与控制参数选择, 一定程度上缓

解了上述控制参数难以调节问题; 设计扩张非线性

状态观测器观测包括系统惯性耦合项、挠性振动、外

部干扰等非线性, 并基于该观测器设计非线性补偿

前馈控制部分; 在输入饱和约束下, 采用努斯鲍姆

增益调节技术对控制力矩进行处理, 最大程度降低

输入饱和影响. 数学仿真验证所提控制器的有效性,
即该控制器能有效地抑制外部干扰、挠性结构的振

动等, 在实现姿态机动的同时, 保证其控制输出满

足执行机构饱和约束要求, 具有较好的控制性能. 

1    数学模型及控制问题描述
 

1.1    姿态运动学与动力学模型

W/m2

假设挠性航天器所需发电功率为 1 kW, 根据

太阳能电池板发电效率约 140 ~ 150  , 其简

易模型的几何参数设计如图 1, 卫星本体及太阳能

帆板均采用蜂窝铝板, 支撑架采用碳纤维材料.

σ∈ R3

本文采用修正罗德里格斯参数 (Modified rodri-
gues parameters, MRPs)   来描述航天器姿

态, 航天器的运动学方程为:

σ̇ = G(σ)ω (1)

G(σ) = 0.25[(1 − σTσ)I3 + 2σ× + 2(σ ×
σ)T)] ∈ R3×3 ω = [ωx, ωy, ωz]

T ∈
式中, 

 为坐标转换矩阵, 
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R3

I3 σ× = [0,−σz, σy; σz, 0,

−σx; −σy, σx 0]

 为航天器相对于惯性系在本体系下的姿态角速

度.   为单位阵, 斜对称阵 

.
鉴于航天器诸如太阳能帆板、天线等挠性附件

带来的结构振动, 其姿态动力学模型表示为:{
Jω̇ + δTη̈ + ω×(Jω + δTη̇) = u+ Td

η̈ +Cη̇ +Kη = −δω̇
(2)

J ∈ R3×3 δ ∈ R4×3

η ∈ R4×1

u ∈ R3×1 Td ∈ R3×1

C K

式中,   为航天器转动惯量矩阵; 
为中心刚体与挠性附件的耦合矩阵;   为挠

性振动模态;   为控制力矩;   为外

部干扰力矩; 阻尼矩阵  、刚度矩阵  分别为{
C = diag {2ξiωni} ∈ Rn×n

K = diag
{
ω2
ni

}
∈ Rn×n

(3)

ξi ωni i (i = 1, 2, 3, 4)

n

其中,  ,   分别为航天器  阶阻尼

比、模态固有频率,   为模态阶数.

u u(ν) = [sat(ν1), sat(ν2),

sat(ν3)]T ν ∈ R3×1 sat(νi) =

sgn(νi) ·min{|νi| , ui, max} ui, max

g(ν) ∈ R3×1

u(ν)

考虑飞轮等执行器饱和, 式 (2) 中真实的系

统控制力矩  一般表示为 

,    为控制指令力矩 ,  
,   为对应执行器最

大输出力矩. 本文选用双曲正切函数  

近似饱和非线性, 因此, 实际控制力矩  表示为:

u(ν) = g(ν) + es(v) (4)

gi(νi) = ui, max × tanh(νi/ui, max), i = 1, 2, 3

|e(νi)| = |sat(νi)− gi(νi)| ≤ ui, max(1− tanh(1)),

i = 1, 2, 3 es(v)

H ∈ R3×3 hi = gi(νi)/νi, hi ∈ (0, 1]

其中,  ;
因为 

, 近似误差向量  有界. 另外, 定义对

角阵 , 其对角元 .
因此, 考虑执行器饱和, 实际控制力矩 (4)可转换为

u(v) = Hv + es(v) (5)

νi = 0 hi = 1注 1. 为避免奇异, 当  时, 令 .
因此, 考虑输入饱和, 挠性航天器姿态动力学

模型 (2)可表示为:{
Jω̇ + δTη̈ + ω×(Jω + δTη̇) = Hν + d

η̈ +Cη̇ +Kη = −δω̇
(6)

d = es(v) + Td式中,   为包括外部干扰, 饱和函数饱

和估计误差的总扰动. 将航天器姿态模型 (1) 与
(6)转化为二阶全驱系统 (Second order fully actu-
ated system, SOFAS)为

σ̇ = f +Bu

f = f1 + f2 + f3

f1 = [ĠG−1 −G(J − δTδ)−1ω×JG−1]σ̇

f2 = G(J − δTδ)−1(δTCη̇ + δTKη − ω×δTη̇)

f3 = G(J − δTδ)−1d = G(J − δTδ)−1(es + Td)

Bu = G(J − δTδ)−1u = G(J − δTδ)−1Hv

(7)

f1, f2, f3 ∈ R3

f(σ, σ̇) ∈ R3 B(σ, σ̇) ∈ R3×3

G

J B ̸= 0

式中,   分别表征刚体姿态运动惯性

耦合、刚柔耦合引起的非线性振动、外部干扰与饱

和估计误差. 另外,   、 

为连续矢量函数, 由于雅可比矩阵  可逆, 转动惯

量矩阵  为正定矩阵, 因此,  , 即系统 (7)满
足全驱条件. 

1.2    定义与引理

N(χ)定义 1[20]. 任何连续偶函数  若满足下述条

件, 称为努斯鲍姆型函数. 本文将其应用于考虑输

入饱和的姿态控制问题可削弱执行机构饱和对控制

器性能的不利影响.
lim
s→∞

sup
1

s

∫ s

0

N(χ)dχ = +∞

lim
s→∞

inf
1

s

∫ s

0

N(χ)dχ = −∞

χ2 cos(χ) χ2 sin(χ)

eχ
2

典型的努斯鲍姆型函数有  、  、

 等. 本文选择的努斯鲍姆函数如式 (8)所示[15−17].

N(χ) = eχ
2/2(χ2 + 2) sin(χ) + 1 (8)

V (t) χi(t) [0, tf )

χi(t) = 0, N(·)
引理 1[20−21]. 设  和  是定义在  上

的光滑函数, 且   是由式 (8) 定义的

努斯鲍姆型函数. 若下述不等式成立,

V (t) ≤ c0 + e−c1

N∑
i=1

∫ t

0

(−gi(τ)N(χi(τ)) +

1)χ̇i(τ)ec1τdτ

c0 c1 > 0 gi(t)

gi(t) =

{
gi(t)

∣∣∣∣ gi(t) ∈ 未知区间I
I = [g−, 0)

∪
(0, g+]

∣∣∣∣} V (t) χi(t)∑N
i=0

∫ t

0
gi(τ)N(χi(τ)) · χ̇i(τ)dτ [0, tf )

式中,   为有界常数,  , 时变参数   满足

, 则 , 

和  在  上有界.

Ψ, V : [0, ∞) → R t0 ∈ (0, t)

α > 0 V̇ ≤ −αV +Ψ

引理 2[22]. 设 , 且 ,
若存在常数 , 使得 , 则

V (t) ≤ e−α(t−t0)V (t0) +

∫ t

0

e−α(t−τ)Ψ(τ)dτ (9)

 

20 mm

600 mm 1 000 
mm

90
0 

m
m

4 000 m
m

x

y

z

 

图 1    挠性航天器示意图

Fig. 1    Schematic diagram of the flexible spacecraft
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∀x, y ∈ Rn, P > 0 A U引理 3[23].  , 矩阵 ,  , 满足

下述不等式

2xTAUy ≤ xTAPATx+ yTUTP -1Uy (10)
 

2    全驱姿态控制器设计

f

δd1 δd2 |f | ≤ δd1 |ḟ | ≤ δd2

为了方便后续控制器的设计, 作如下假设: 1)星
体转动惯量矩阵为常矩阵; 2)外部环境扰动、模态

位移和模态速度未知但有界且此类非线性干扰变化

较为缓慢, 即变换后的总扰动  有界可微, 并且存在

正标量  和 , 使得  与  成立.

本文的控制目标可描述为: 针对存在外界干扰、

控制受限、挠性附件振动及挠性模态不易直接测量

情况下的挠性航天器姿态控制系统式 (1)、(6), 在
假设 1 ~ 2条件下, 设计一类非线性饱和姿态控制

器, 如图 2所示.

 
 

外部环境干扰

挠性振动

输入饱和处理器

+ +

+ +

− −

r(t) 基于直接参数法
线性状态反馈

u 挠性航天器
模型

期望定常线性系统设计 d̂
扩张非线性
观测器

系统非线性抵消部分

全驱姿态控制器 全驱系统模型

s、s、f

s

·

 

图 2    全驱姿态控制器控制框图

Fig. 2    Block diagram of fully actuated system
attitude controller

 

控制器基于全驱系统理论, 结构上包括线性反

馈主部与非线性补偿部分. 采用直接参数法设计线

性反馈参数, 扩张非线性观测器估计未知非线性,
最终基于努斯鲍姆增益调节与饱和函数对控制输出

进行抗饱和处理. 其在完成姿态机动的同时, 抑制

挠性附件的结构振动, 并保证控制输出满足执行机

构饱和受限要求, 且对外部干扰具有较好的鲁棒性. 

2.1    扩展非线性扰动观测器设计

σ σ̇

z3 = f(σ̇) z1 = σ, z2 = σ̇

ż3 = k(t)

已知系统 (7)状态  、 , 将其未知非线性部

分设为扩展状态  , 定义  ,

且由假设 2,   未知有界. 因此, 式 (7)可转

化为 
ż1 = z2

ż2 = z3 +Bu

ż3 = k(t)

(11)

基于原有系统, 设计一个与之平行的 ENO系统:


˙̂z1 = ẑ2 + β1φ1(e1)

˙̂z2 = ẑ3 +Bu+ β2φ2(e1)

˙̂z3 = β3φ3(e1)

(12)

ẑ1 ẑ2 ẑ3 z1 z2 z3 φi(·)式中,  ,  ,   分别为 ,  ,   的估计,   为

修正误差指数增益函数, 其定义如下

φi(e, αi, δ) =

|e|αi sgn(e), |e| > δ
e

δ1−αi
, |e| > δ

α ∈ (0, 1) φi(·)
δ

φi(·)

其中,  , 保证在估计误差较小时  具有

高增益,   是一个微小的正数, 用于限制原点邻域内

的  增益.
e1 = ẑ1 − z1由平行系统 (11) ~ (12), 定义 , 可

得观测器误差动力学方程
ė1 = e2 + β1φ1(e1)

ė2 = e3 +Bu+ β2φ2(e1)

ė3 = β3φ3(e1)− k(t)

(13)

β1 β2

β3

鉴于二阶全驱系统 (7), 确定合适参数 ,  ,
, 使得系统在存在饱和的情况下满足

lim
x→∞

e3(t) = lim
x→∞

[ẑ3 − z3] = 0 (14)
 

2.2    控制律设计
 

2.2.1    线性反馈直接参数设计法

基于全驱系统理论框架设计关于系统 (7)的姿

态控制指令设计如下:{
v = ND(χ)τa

τa = uf + ud

(15)

ND(χ) = diag{[N(χ1), N(χ2), N(χ3)]} τa ∈
R3×1 uf

ud f

式中,  , 
 为控制律输出力矩,   为线性状态反馈部分, 以

获得期望线性闭环系统;   用于补偿系统非线性 .

uf = −B−1 (A0σ +A1σ̇) + vex (16)

A0 A1 vex其中,  ,   为待设计反馈增益矩阵,   为外部

输入前馈控制信号.

ud = −B−1ẑ3 = −(G(J − δTδ)−1)−1ẑ3 (17)

f

ẑ3

式中, 针对系统非线性项  具有模糊性、不确定性

等特点, 在控制律中引入对非线性的估计状态 .
∼控制器 (15) (17)应用于 SOFAS模型 (7), 可

得常线性闭环系统

σ̈ +A1σ̇ +A0σ = −e3 +Bνex

ud νex

鉴于本文方法设有针对外部干扰等非线性补偿

前馈控制部分 , 因此不予考虑外部输入 , 当
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e3 → 0非线性估计误差 , 上式转化为状态空间形式

σ̇(0∼1) = Φ(A0∼1)σ(0∼1)

Φ(A0∼1) =

[
O3×3 I3×3

−A0 −A1

]
A0∼1 ∈ R3×3 Φ(A0∼1) ∈ R6×6

A0 A1

A0

A1

A0 A1

F ∈ R6×6 Z ∈ R3×6 detV (Z,F ) ̸=
0 A0∼1 = ZF 2V −1

式中,  . 此时问题转化成

寻找增益矩阵 , 使得 

为稳定阵. 其中, 矩阵  、  分别为比例微分增益

项, 用于调整系统的动态特性与稳态性能. 一般地,
随着比例增益矩阵  增大, 系统响应速度变快, 但
易引起系统振荡, 系统超调量增加, 而微分增益项

矩阵  相当于系统的阻尼项, 能有效抑制系统振

荡, 减小系统超调. 在控制过程中需要均衡调节矩

阵  、  保证系统动态性能. 选定 Hurwitz矩阵

 [24], 任意选定  满足 

,  .
设计线性状态反馈控制器{

uf = [Kp, Kd][σ, σ̇]
T = B−1ZF 2V −1[σ, σ̇]T

V = (Z, ZF )T

(18)

F ∈ R6×6、Z ∈ R3×6在参数矩阵   作用下, 模
型 (7)转换成

Ẋ = V FV −1X (19)

X =[σT, σ̇T]T其中, 增广变量 . 

2.2.2    基于努斯鲍姆增益调节的输入饱和控制法

χ

χ

这里努斯鲍姆函数自适应变量  与系统状态、

控制指令相关, 通过  的调节可有效协调系统性能

与系统能耗, 其满足更新律:
χ = −ςsDτa, χ(0) = 0

sD = diag{[s1, s2, s3]}

s = XTP [0, B]
T ∈ R1×3

(20)

ζ χ τa

P ∈ R6×6

式中,   为  更新因子,   为全驱系统理论框架下的

控制律输出,   的正定性在后续章节讨论. 

3    稳定性分析

ε > 0 P

σ、σ̇

定理 1. 考虑姿态控制系统 (2), 当存在标量

,  正定矩阵   满足式 (21) 时 ,  在实时更新

(20)的控制器 (16) ~ (18)和扩展状态观测器 (12)
作用下, 确保 MRP姿态参量及角速度  收敛

到平衡点附近的一个小区域.

PAc +AT
cP + εP < 0 (21)

证明. 构建系统 (7) Lyapunov函数

V =
1

2
XTPX (22)

P > 0其中,   是矩阵不等式 (LMI)的解.

V对系统 (7)的  关于时间求一阶导

V̇ = XTP

[
σ̇

f +Bu

]
=

XTP

[
σ̇

(ĠG−1−GJ−1ω×JG−1)σ̇

]
+

XTP

[
0

−GJ−1(δTη̈ + ω×δTη̇) +GJ−1d

]
+

XTP

[
0

GJ−1Hν

]
=

XTP

[
σ̇

(ĠG−1−GJ−1ω×JG−1)σ̇

]
+

XTP

[
0

−GJ−1(δTη̈ + ω×δTη̇) +GJ−1d

]
+

XTP

[
0

GJ−1τa

]
+XTP

[
0

GJ−1

]
(Hν − τa)

(23)

τa V̇

将 (16) ~ (18)中的基于直接参数法的控制律

 代入式 (23),   满足

V̇ = XTP [AcX + f − ẑ3] + s(HNDτa − τa) =

V̇1 + V̇2 (24)

Ac = V FV −1 s γ =

f − ẑ3, Ec = [0, I3]T V̇1

其中,  ,   定义见式 (20). 另外令 

, 可得 

V̇1 = XTP [AcX + f − ẑ3] =

1

2
XT[PAc +AT

cP ]X +XTPEcγ ≤

1

2
XT[PAc +AT

cP ]X +
ε

2
XTPX +

1

2ε
γTET

c PEcγ (25)

U =

Ec x = X, y = γ

式中, 最后一个不等式由引理 3 推知, 其中  

,  .

χ V̇2另外, 考虑到  的更新规律 (20), 可得 

V̇2 = sHND(χ)τa − τa =

s(HND(χ)− I3)τa =

− 1

ζ
s(HND(χ)− I3)s

−1
D χ̇ =

− 1

ζ

3∑
i=1

s(hiN(χi)− 1)s−1
D χ̇i (26)

由式 (25)与式 (26), 式 (24)可转化成
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V̇ =
1

2
XT[PAc +AT

cP + εP ]X +

1

2
XT[PAc +AT

cP ]X +
1

2ε
γTET

c PEcγ −

1

ζ

3∑
i=1

(hiN(χi)− 1)χ̇i ≤

− αV − 1

ζ

3∑
i=1

(hiN(χi)− 1)χ̇i + ρ (27)

α = −λmax(Ac + P−1AT
cP + εI6), ρ = λmax×

((ET
c PEc)

/
2ε)γ2

max γmax

∥γ∥ PAc +AT
cP + εP < 0, P >

0 Ac + P−1AT
cP + εI6

α > 0

式中, 
,    是系统非线性估计误差

 的上界; 因为 LMI 
, 则   的特征值为负实数, 故

有 .

f = −1
/
ζ
∑3

i=1(hiN(χi)− 1)χ̇i + ρ

接着, 基于定理 2, 求解式 (27)中的不等式, 其
中,  .

V (t) ≤ e−αtV (0) +
ρ

α
(1− e−αt) +

e−αt

∫ t

0

−1

ζ

3∑
i=1

(hiN(χi)− l)χ̇ie−ατdτ (28)

e−αtV (0) + ρ/α(1− e−αt) [0, tf ]

hi, i = 1, 2, 3 [hmin,

hmax] α > 0
∫ t

0
−1/ζ

∑3
i=1(hi×

N(χi)− 1)χ̇ie−ατdτχi V (t) [0, tf ]

显然,   在区间  上有

界, 时变参数  取值范围在区间 

,  , 根据定理 1, 推知  

 和   在区间   上均

有界.
µmax Vmax

∫ t

0
−

(1
/
ζ)

∑3
i=1(hiN(χi)− 1)χ̇ie−ατdτ V (t)

为确定系统收敛域, 设 ,   分别为 

 和   的上确

界, 则式 (28)可得:

0 ≤ V (t) ≤ κ1 + e−αt (V (0)− κ2) = Vmax (29)

κ1 = κ2 + µmaxe−αt κ2 = ρ/α

X = [σT, σ̇T]T ∥X∥ ≤√
2Vmax/λmin(P ) t → ∞

ΩX = {X ∥X∥ ≤√
2κ2/λmin (P )}

其中 ,  ,  . 这意味着姿

态变量    的收敛域为  
, 即当   系统状态最终收敛

到一个平衡点附近的约束集  

. □
 

4    数学仿真及分析

本节将所设计的鲁棒饱和姿态控制方法应用于

挠性航天器的姿态控制, 通过仿真验证该控制方法

的有效性.

xz

y yz

x

xz y

由图 1所示航天器的材料特性与几何参数, 基
于有限元方法进行动力学仿真, 前八阶模态振型由

图 3(a) ~ 3(h)所示. 其中, 一阶、二阶分别为  平

面外绕  轴的一阶横向弯曲 (挥振)对称振型与 

平面内绕  轴的一阶横向弯曲 (摆振)对称振型; 三
阶、四阶分别为  平面外绕  轴的一阶挥振反对

yz x

xz y

z

称振型与  平面内绕  轴的一阶摆振反对称振型;
五阶、六阶分别为  平面外绕  轴的二阶挥振的

对称振型与反对称振型; 七阶、八阶分别为绕  轴

的一阶扭转反对称振型与对称振型.
考虑到低阶模态能量集度高, 基于模态截断法

选取前四阶模态作为建立挠性航天器刚柔耦合动力

学模型, 其合理性在后续仿真中将有所展示. 航天

器所得动力学参数及外部环境干扰如表 1所示.
考虑执行机构的最大输出力矩为 0.15 N·m, 欧

 

Z

X
(a) 一阶模态振型

(a) First-order mode

Y

X
(b) 二阶模态振型

(b) Second-order mode

Z

X
(c) 三阶模态振型

(c) Third-order mode

Y

X
(d) 四阶模态振型

(d) Fourth-order mode

Z

X

(e) 五阶模态振型
(e) Fifth-order mode

Z

X

(f) 六阶模态振型
(f) Sixth-order mode

Y

X
(g) 七阶模态振型

(g) Seventh-order mode

Y

X
(h) 八阶模态振型

(h) Eighth-order mode 

图 3    挠性航天器前八阶模态振型

Fig. 3    The first eight modes of flexible spacecraft
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η η̇ 0
0 0

拉角初值设置为 [43.7, 38.5, 8.4] deg、角速度初值

为 [0, 0, 0] deg/s, 模态位移速度初值 [ ,   ] = [ ,
 ], 目标姿态、角速度、模态位移速度均为 . 本文

提出的控制器对比 PD+干扰前馈补偿[2]、终端滑模

控制 (Terminal sliding mode control, TSMC)[5]、段
广仁院士等[25] 提出的综合全驱系统方法与扩展状

态观测器 (不对系统惯性耦合项进行观测)的姿态

控制方法 (Fully actuated system control baesd on
extented state observer, FAESO)仿真结果如图 4 ~
图 7所示, 各控制器参数设置如表 2所示.

[
0.015, 1× 10−4, 7× 10−4

]
deg[

2× 10−3, 2× 10−5, 1.5× 10−4
]
deg/s

图 4 ~ 图 5分别为欧拉角和姿态角速度的控制

时间响应. 显然, 相较其他控制方法, 本文提出的控

制器能够实现姿态的快速收敛, 且超调较小, 系统

具有较好的动态特性. FAESO控制器次之. 在以上

控制方法下的闭环姿态控制系统的三轴姿态精度

均优于 , 稳定度均优

于 .

u图 6为控制力矩  的时间响应. 由于惯性作用,
控制机构存在启动滞后性、姿态调整滞后性. 一方

面, 该控制策略能有效减少由于执行器机构机械惯

性引起的滞后性对系统性能的影响. 另一方面, 本
文所提出的控制器考虑了饱和问题, 但相较 FAESO
算法, 控制输出集中于控制起始阶段, 可实现短时

间内的控制效能最大化, 能够有效降低饱和约束所

产生的影响, 明显缩短了饱和发生的时间. 另外, 在
姿态机动过程中至机动末各控制方法下的控制力矩

都存在抖振, 这很大程度上与存在的挠性振动与外

部干扰有关, 但本方法产生的实际输出转矩相对平

滑可行, 改善了系统的动态性能, 且能较快地完成

控制任务.

[6× 10−5, 2.5× 10−6, 2.0× 10−7,

图 7 为前四阶振动模态控制响应曲线. 显然,
四种控制器作用下挠性模态均能达到较小的稳态误

差, 但以 FAESO与本文方法稳态精度最高, 四阶

模态精度均优于  

1.5× 10−8] , 在所提出控制器作用下的挠性模态具

有较快时间响应, 振动衰减效果较为显著. 由此可

见, 本文控制方法具有明显的挠附件振动抑制效果.
另外, 相较其他控制器, 本控制器作用下前四阶模态

响应在控制开始较大, 这与系统实际输出力矩有关,
控制开始执行机构满载运行, 与航天器本体姿态运

动一起作用到挠性附件上, 引起较大的模态响应.
由图 7, 一阶模态响应波动较大, 一阶模态对应

 

表 1    仿真参数

Table 1    Simulation parameters

物理参数 值

(kg · m2)转动惯量矩阵 J = diag{40, 150, 160}

耦合矩阵 δ =


1.352 3 1.278 4 2.155 3

−1.151 9 1.017 6 −1.272 4

2.216 7 1.589 1 −0.832 4

1.236 4 −1.653 7 1.225 1


挠性模态数 N = 4

固有频率 (rad/s) Λ = [1.20, 2.48, 3.37, 7.47]

阻尼比 ξ1 = ξ2 = ξ3 = ξ4 = 0.01

外部干扰矩阵 (N·m) d = 10−4

 3 cos(0.1t) + 4

1.5 sin(0.1t) + 3 cos(0.1t)

3 sin(0.1t) + 1


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图 4    欧拉角时间响应

Fig. 4    Euler angle time response
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xy y

z

z

平面  外绕  轴的挥舞振动, 该方向与刚体偏航

运动方向一致, 且能量集度较高的低阶模态振动最

能表征物理坐标下的振动情况, 因此在刚柔耦合作

用下, 挠性附件振动势必对航天器绕  轴的姿态机

动产生影响, 故一阶模态波动范围大的同时表现为

在本文控制器作用下的系统绕  轴的姿态相较其他

方向存在较大波动, 如图 4(c)所示. 此外, 随着模

态阶数的增加, 模态响应呈跨量级式衰减, 说明取

前四阶模态作为航天器动力学模型具有合理性.
挠性附件带来的挠性非线性对刚体姿态运动的

扰动情况如图 8所示, 起初挠性附件由于受航天器

初始姿态作用对航天器的干扰力矩高达 0.16 N·m,
在所提出控制器作用下, 挠性非线性逐渐衰减, 后
续对航天器干扰较小.

χ

χ

χ

努斯鲍姆函数的自适应参数  的时间响应如

图 9所示, 由式 (17)可知,   与系统状态、控制律

输出有关. 由图所示,   的每个元素都是有界的, 并
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图 5    角速度时间响应

Fig. 5    Angular velocity response
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图 6    系统实际输出力矩

Fig. 6    Actual output torque of the system
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且单独收敛到某个具体常数, 即系统状态可控并趋

于稳定状态, 控制律输出满足执行机构约束, 并趋

于 0. 

5    结论

本文针对挠性航天器姿态机动与振动抑制问

题, 提出了一种鲁棒饱和姿态控制方法. 该控制器

的主要创新点. 1)基于全驱系统理论采用直接参数

法进行控制器设计, 将非线性姿态动力学转化为具

有期望特征结构的线性定常系统, 有效缓解 FAS
理论的高维设计自由度带来的艰难选择. 2)利用努

斯鲍姆增益技术处理输入饱和的影响, 使得系统实
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图 7    前四阶模态位移时间响应

Fig. 7    First four order modal displacement response

 

表 2    各控制器参数

Table 2    Parameters of controllers

控制方法 控制律 控制参数

PD + 前馈补偿 u = B−1(Apσ+Adσ̇) − B−1(f2 + f3)
Ap = diag{−0.12, −0.12, −0.12}
Ad = diag{−0.7, −0.7, −0.7}

TSMC u = − βq
p B−1σ̇

(2− p
q
) − B−1(f2 + f3) + εsgn(s) β = 0.8, ε = 0.002, p = 5, q = 3

FAESO u=B−1ZF 2V −1[σσ̇]T − B−1(ẑ3+f1)

F =

[
diag{−0.09, −0.1, −0.08} O3×3

O3×3 diag{−0.35, −0.4, −0.35}

]
Z = [I3×3, I3×3], kv = 0.8, k = 0.6

[β1, β2, β3] = [50, 150, 500] , z1 = 0, z2 = 0, z3 = 0

本文方法 ∼式 (15)  式 (17)

F =

[
diag{−0.09, −0.1, −0.08}, O3×3

O3×3, diag{−0.35, −0.4, −0.35}

]

P =

[
diag{35, 35, 35}, diag{80, 80, 70}

diag{80, 80, 80}, diag{150, 150, 150}

]
kv = 0.8, k = 0.6, ς = 0.6, Z = [I3×3, I3×3], χ(0)=0

[β1, β2, β3] = [50, 150, 500] , z1 = 0, z2 = 0, z3 = 0
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际控制力矩相对光滑可行. 3)引入非线性扩展观测

器估计系统挠性振动、外部扰动等非线性项并进行

有效补偿, 避免使用振动测量与控制所需应变片与

作动器, 提高了系统可靠性并有效地节省星上空间

资源. 考虑外界干扰、输入饱和, 挠性振动及挠性模

态不可测, 本文基于全驱系统理论, 重点研究存在

外界干扰、输入饱和及挠性振动且挠性模态不可测

等问题的带有大型挠性附件的航天器姿态镇定问

题, 为后续研究关于挠性航天器的饱和姿态动态跟

踪奠定理论基础, 为未来带有大型挠性附件航天器

的姿态控制探索新方法.
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图 8    挠性非线性干扰

Fig. 8    Nonlinear flexible vibration interference
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