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挠性航天器姿态机动和主动振动抑制控制
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摘要：针对挠性航天器姿态机动控制和主动振动抑制问题，提出一种具有干扰抑制的自适应输出反馈机动主动振动抑制控

制器设计方法。首先，利用挠性附件固有物理特性构造了一种结构简单的开环模态观测器，然后以此获得的模态估计信息

及可测量的姿态四元数和角速度信息，基于自适应反步设计方法进行反馈控制器设计。设计中无需忽略挠性附件和中心刚

体的耦合，且挠性模态振动抑制效果明显，保证了闭环系统在参数不确定存在和外部干扰作用下的姿态稳定鲁棒性，对外部

干扰力矩具有Ｌ２增益抑制性能。通过理论证明和仿真研究证明了所设计控制器的有效性和可行性。
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　　航天器姿态控制系统作为航天器控制中的重要组成部分，
关系着入轨后的航天器能否以一定的精度保持在预定的指向或

位置。设计一个高性能的姿态控制器会面临很多困难。航天器

在轨运动中，太阳能帆板等附件的展开和收缩、燃料的消耗以及

有效载荷的运动都会引起航天器惯量参数的变化，同时航天器

不可避免地受到各种外部力矩的干扰以及外界的其他信号的干

扰。另外，中心刚体和挠性附件间的强耦合作用，以及附件的振

动势必然影响到中心刚体姿态机动的控制性能，而挠性附件模

态的不可直接测量，给附件振动的主动抑制带来困难。因此，挠

性航天器姿态机动和主动振动抑制问题的研究得到了广泛的

重视。

针对挠性附件振动对航天器中心刚体姿态机动的抑制问

题，文献［１－２］将附件振动对中心刚体的作用看成外部有界扰
动，控制律在一定程度上能达到较好效果，但对系统稳定性有一

定影响，需进一步改善控制品质。文献［３－５］采用基于 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ稳定性方法的输出反馈，提出了基于附件模态观测器的姿
态控制律。该方法有效地抑制了附件振动，提高了控制精度，只

是大多需要转动惯量精确已知［３－４］或其界已知［５］。

主动振动抑制，即通过在附件上添加压电智能材料作为执

行器的补偿器，可以较大幅度地提高模态阻尼，抑制振动效果明

显［６－１０］。文献［６］基于挠性模态观测器设计了控制器，在转动
惯量已知的条件下进行轨迹跟踪问题研究。文献［７－８］和文献
［９］分别采用反步自适应控制方法和滑模变结构控制方法与基
于压电智能材料的主动振动抑制技术相结合的复合控制策略，

有效抑制了挠性附件的振动。然而，上述文献一方面将附件振

动对中心刚体的作用看成外部有界扰动，另一方面则忽略中心

刚体与挠性附件耦合。文献［１０－１１］针对挠性附件单独进行控
制策略研究。文献［１０］在附件参量未知的情况利用隐式自适应

控制方法进行了主动振动抑制控制研究。文献［１１］对比了简单
的ＰＤ控制器和滑模控制对挠性附件阻尼的增加效果，并以实验
平台验证了控制效果。但文献［１０－１１］的控制器研究同样是在
忽略中心刚体和挠性附件耦合的前提条件下进行的。

本文研究了惯量参数未知、存在外部干扰及挠性振动模态

不可测量情况下挠性航天器姿态机动和附件主动振动抑制问

题。考虑目前常采用的挠性附件主动振动抑制控制技术，在挠

性附件上粘贴压电智能元件，提供辅助控制增强附件阻尼性，然

后设计具有姿态机动和挠性振动抑制的反馈控制器。所得控制

器具有以下特性：① 设计中无需忽略挠性附件耦合对中心刚体
的影响；② 通过压电智能元件的应用和控制器设计，挠性附件振
动抑制效果明显；③ 设计中考虑了航天器转动惯量未知的情况，
无需将附件振动对中心刚体的作用看成外部有界扰动，改善了

系统的控制品质；④ 对外部干扰力矩具有 Ｌ２增益抑制性能，并
保证了闭环系统在参数不确定存在和外部干扰作用下的姿态稳

定鲁棒性。

１　系统动态性能描述及控制问题

采用压电作动器控制附件振动，带挠性附件的航天器姿态

机动的运动学和动力学方程为［３，６］
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ｑ１ ｑ２ ｑ[ ]３
Ｔ
）为定义的四元数，满足约束条件 ｑＴｑ＋ｑ０

２＝

１；Ｉ３表示３×３单位矩阵；ω∈Ｒ
３为航天器姿态角速度矢量；Ｊ为

整体转动惯量矩阵，是正定对称的常值矩阵；δ为刚体与挠性附

件的耦合矩阵；η、ψ为挠性模态；ｕ∈Ｒ３为控制力矩；ｄ∈Ｒ３代表

外部干扰力矩；Ｃ＝ｄｉａｇ｛２ξｉωｎｉ｝，Ｋ＝ｄｉａｇ｛ω
２
ｎｉ｝（ｉ＝１，２，…，Ｎ）

分别为阻尼矩阵和刚度矩阵；δｐ＝ δＴｐ１，δ
Ｔ
ｐ２，…，δ

Ｔ{ }ｐＮ
Ｔ为压电作动

器与附件的耦合系数矩阵，Ｎ为模态个数；ωｎｉ为挠性结构振动模

态频率；ξｉ为振动模态的阻尼比；ｕｐ为压电作动器的输入；

（·）×为叉乘算子，对于 ａ＝ ａ１ ａ２ ａ[ ]３ Ｔ
，有
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　　系统的物理条件为：姿态状态变量 ｑ０、ｑ、ω可以直接测量，

而挠性模态η、ψ不可测量；系统转动惯量矩阵Ｊ是不确定的；外

部干扰ｄ（ｔ）不仅包括由于轨控和各种环境力矩引起的常值干

扰，还包括由外部激励诱导的属于扩展 Ｌ２空间的各种干扰信

号，并且这些干扰具有不确定性。

挠性航天器姿态机动控制目标为：针对系统（１），在考虑挠

性卫星转动惯量未知、挠性附件模态不可测和带有外部干扰力

矩的情况下，设计一类非线性输出反馈控制器，在完成姿态机动

控制的同时，抑制挠性附件的结构振动。即设计控制器，使得

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｑ０＝１，ｌｉｍｔ→∞ｑ＝０，ｌｉｍｔ→∞ω＝０，ｌｉｍｔ→∞η＝０，ｌｉｍｔ→∞ψ＝０

这样形成了如下的控制问题：针对存在未知参数 Ｊ和外部

干扰ｄ（ｔ）的系统（１），在变量η、ψ不可测量的情况下，设计挠性

模态主动振动抑制补偿器ｕｐ和姿态机动控制器ｕ（ｔ），使得闭环

系统满足如下性能：

Ｐ１　当ｄ＝０时，闭环系统在平衡点处是全局Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定

的，且系统状态具有收敛性，即闭环系统所有信号有界，且 ｔ→∞

时，ｑ０→１，ｑ→０，ω→０，η→０，ψ→０。

Ｐ２　当ｄ≠０时，闭环系统具有从干扰信号ｄ（ｔ）到评价信号

ｙ（ｔ）的Ｌ２增益不大于某一给定的抑制性能指标值γ。即对于任

意外部干扰ｄ（ｔ）∈Ｌ２ ０，[ )Ｔ（Ｔ＞０），满足

∫
Ｔ

０
‖ｙ（ｔ）‖２ｄｔ≤γ２∫

Ｔ

０
‖ｄ（ｔ）‖２ｄｔ＋β （２）

其中：γ为给定的正常数；β为一非负常数。

２　姿态机动和振动抑制控制器设计

针对振动模态不可测，选取构造模态观测器，通过反馈模态

估计信号实现振动的主动抑制；针对转动惯量未知，采用自适应

控制技术，且利用非线性自适应反步设计方法给出一个具有 Ｌ２
增益性能的自适应输出反馈控制器，保证姿态机动和振动抑制

同时达到满意的控制性能。具体的控制器设计思想和步骤

如下：

２．１　挠性附件模态估计器

根据系统（１）的物理条件可以知道：矩阵Ａ是Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵，

因此，对不可测量的变量 η、ψ，在模态参数 Ａ和 Ｂδ已知的情况

下，可以构造一种简单的开环渐近稳定观测器，其形式如下：

η^
·

ψ^
[ ]· ＝Ａ η^＾[ ]ψ＋Ｂδω－

０[ ]Ｉδｐｕｐ （３）

其中 η^、^ψ分别为η、ψ的估计信号。通过反馈可获得的信号 η^、^ψ

代替不可测得信号η、ψ，实现系统姿态机动与振动抑制控制，因

为令珘η＝η^－η，珘ψ＝ψ^－ψ，则有

珘η
·

珘ψ
[ ]· ＝Ａ 珘η珘[ ]ψ （４）

由于Ａ是Ｈｕｒｗｉｔｚ阵，保证了 η^→η，^ψ→ψ（珘η→０，珘ψ→０）。

２．２　姿态机动和主动振动抑制控制器设计

首先设计主动振动抑制控制器。选取ＰＤ振动控制器，其结

构如下：

ｕｐ ＝ｋ′ｐδ
Ｔ
ｐη^＋ｋ′ｖδ

Ｔ
ｐη^
·

（５）

其中ｋ′ｐ、ｋ′ｖ分别为可调的正实数。通过这２个参数的调整可有

效增加附件阻尼。

然后进行姿态机动控制器设计。将式（５）代入式（１），同时

令ｋｐ＝δｐｋ′ｐδ
Ｔ
ｐ，ｋｖ＝δｐｋ′ｖδ

Ｔ
ｐ，则系统（１）可改写为

ｑ０
( )ｑ ＝ １２

－ｑＴ

ｑ０Ｉ３＋ｑ
( )× ω

Ｊ０ω＝－ω
×Ｊ０ω－ω

×δＴψ＋δＴＫη＋δＴＣψ－δＴＣδω－

　　　δＴｋｖδω＋δ
Ｔｋｐ^η＋δ

Ｔｋｖ^ψ＋ｕ（ｔ）＋ｄ（ｔ）

η
( )ψ ＝Ａ[ ]ηψ＋Ｂδω－

０[ ]Ｉ（ｋｐ^η＋ｋｖη^
·

）

η^
·

ψ^







·
＝

０ Ｉ

－（Ｋ＋ｋｐ） －（Ｃ＋ｋｖ
[ ]

）

η^
＾[ ]ψ＋

－Ｉ

Ｃ＋ｋ[ ]
ｖ

δ

















 ω

（６）

其中Ｊ０为中心刚体的转动惯量，Ｊ０＝Ｊ－δ
Ｔδ，可知Ｊ０是未知正定

对称的常值矩阵。

采用非线性反步递归设计方法，可设计出一个具有 Ｌ２干扰

抑制功能的自适应姿态机动与振动抑制综合控制器，其结果陈

述为如下命题：

命题１　对于带有观测器（３）的挠性航天器姿态控制系统

（６），若设计一个反馈控制器

ｕ＝－ ｑＴ＋ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ^η{ }）］ ＋ω×δＴψ^＋

δＴ（Ｃ＋２ｋｖ）δω－δ
Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－δ

Ｔ（Ｋ＋ｋｐ）^η－

１
２ε

－１
１ （ω

×δＴδω×＋δＴＣＣδ）Ｚ－１２ε
－１
２ δ

ＴＫＫδＺ－

１
２γ２
＋ｋ( )３ Ｚ－Ｆ（ｑ０，ｑ，ω，^η，^ψ）^θ （７）

和自适应律

θ^
·

＝Γ－１ＦＴ（ｑ０，ｑ，ω，^η，^ψ）Ｚ （８）

则可保证相应的闭环系统满足所要求的控制性能 Ｐ１和 Ｐ２，其

中：ｋ１＞０，ｋ３＞０，ε１＞０，ε２＞０均为可调参数；Γ是６×６的正定

矩阵；γ＞０是给定的干扰抑制评价指标值；^θ为惯量矩阵Ｊ０中未

知参数的估计；Ｚ是关于状态（ｑ，ω，^η，^ψ）的函数向量；Ｆ（ｑ０，ｑ，
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ω，^η，^ψ）是关于状态变量的函数矩阵。在证明中将给出它们的

定义式。

证明　首先考虑系统（６）中的子系统（ｑ０，ｑ，^η，^ψ），构造一

个Ｌｙａｐｕｎｏｖ候选函数：

Ｖ１ ＝ １－ｑ( )
０
２＋ｑＴｑ＋

ｋ１
２ η^Ｔ ψ^[ ]Ｔ Ｐ

η^
＾[ ]ψ＋

ｋ２
２ 珘ηＴ 珘ψ[ ]Ｔ Ｐ

珘η
珘[ ]ψ （９）

其中

Ｐ＝
２（Ｋ＋ｋｐ）＋（Ｃ＋ｋｖ）

２ Ｃ＋ｋｖ
Ｃ＋ｋｖ ２[ ]Ｉ

，ｋ１，ｋ２ ＞０

为可调参数。将ω作为虚拟控制输入，定义新变量

Ｚ＝ω－α（ｑ，^ψ，^η） （１０）

并选取α（ｑ，^ψ，^η）为

α（ｑ，^ψ，^η）＝－ｑ－ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η］（１１）

则沿着子系统的轨迹，对 Ｖ１求时间导数，并利用系统的物理性

质ｑＴｑ×＝０，可得

Ｖ
·

１ ＝ ｑＴ＋ｋ１［^ψ
Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）－２^η

Ｔ（Ｋ＋ｋｐ）］{ }δＺ－

ｋ１［^ψ
Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）^ψ＋η^

Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）^η］－

ｋ２［珘ψ
Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）珘ψ＋珘η

Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）珘η］－

ｑ＋ｋ１δ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η{ }］Ｔ·

ｑ＋ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η{ }）］ （１２）

　　再考虑整个系统（６），构造Ｌｙａｐｕｎｏｖ候选函数

Ｖ２ ＝Ｖ１＋
１
２Ｚ

ＴＪ０Ｚ （１３）

则Ｖ２的时间导数为

Ｖ
·

２ ＝Ｖ
·

１＋Ｚ
Ｔ｛Ｊ０ω＋Ｊ０ｑ＋

Ｊ０ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）ψ^

·

－２（Ｋ＋ｋｐ）η^
·

）］｝＝

Ｖ
·

１＋Ｚ
Ｔ｛－ω×Ｊ０ω－ω

×δＴψ＋δＴＫη＋δＴＣψ－

δＴＣδω－δＴｋｖδω＋δ
Ｔｋｐ^η＋δ

Ｔｋｖ^ψ＋ｕ（ｔ）＋ｄ（ｔ）＋

Ｊ０ｑ＋Ｊ０ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）ψ^

·

－２（Ｋ＋ｋｐ）η^
·

）］ （１４）

注意到惯性参数
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Ｊ１３ Ｊ２３ Ｊ









３３

是未知的，需要处理，因此，定义线性算子Ｌ：Ｒ３→Ｒ３×６如下［２］：

Ｌ（ａ）＝

ａ１ ０ ０ ａ２ ａ３ ０

０ ａ２ ０ ａ１ ０ ａ３
０ ０ ａ３ ０ ａ１ ａ









２

（１５）

则对于ａ＝ ａ１ ａ２ ａ[ ]３ Ｔ∈Ｒ３，有

Ｊ０ａ＝Ｌ（ａ）θ （１６）

其中θ＝ Ｊ１１ Ｊ２２ Ｊ３３ Ｊ１２ Ｊ１３ Ｊ[ ]２３ Ｔ
。进而式（１４）中含Ｊ０项

可以处理如下：

－ω×Ｊ０ω＋Ｊ０ｑ＝［－ω
×Ｌ（ω）－Ｌ（ｑ）］θ （１７）

Ｊ０ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）ψ^

·

－２（Ｋ＋ｋｐ）η^
·

］＝

ｋ１Ｊ０ｆ（^η，^ψ，ω）＝ｋ１Ｌ（ｆ）θ （１８）

还需要处理式（１４）中含有不可测量η、ψ的项：

ＺＴ（－ω×δＴψ＋δＴＣψ＋δＴＫη）≤

ＺＴ（－ω×δＴψ^＋δＴＣ^ψ＋δＴＫ^η）＋

１
２ε

－１
１Ｚ

Ｔω×δＴδω×Ｚ＋１２ε
－１
１Ｚ

ＴδＴＣＣδＺ＋

１
２ε

－１
２Ｚ

ＴδＴＫＫδＺ＋ε１珘ψ
Ｔ珘ψ＋１２ε２

珘ηＴ珘η （１９）

考虑含外部扰动项，有如下不等式成立：

ＺＴｄ≤ １
２γ２
ＺＴＺ＋γ

２

２ｄ
Ｔｄ （２０）

将式（１２）、（１７）～（２０）代入式（１４）中，整理得

Ｖ
·

２≤Ｚ
Ｔ ｑ＋ｋ１δ

Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η］－δ
Ｔｋｖ{ δω－

δＴＣδω－ω×δＴψ^＋δＴＣ^ψ＋δＴＫ^η＋δＴｋｐ^η＋δ
Ｔｋｖ^ψ＋ｕ＋

Ｆ（ｑ０，ｑ，ω，^η，^ψ）θ＋
１
２γ２
Ｚ＋１２ε

－１
１ （ω

×δＴδω×＋

δＴＣＣδ）Ｚ＋１２ε
－１
２ δ

ＴＫＫδ}Ｚ －ｋ１^ηＴ（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）^η＋
γ２
２ｄ

Ｔｄ－珘ψＴ［ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）－ε１Ｉ）］珘ψ－珘η
Ｔ［ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）·

（Ｋ＋ｋｐ）－
１
２ε２Ｉ］

珘η－ｋ１ψ^
Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－

ｑ＋ｋ１δ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^{ η }］Ｔ

{ｑ＋ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η }）］ （２１）

式中Ｆ（ｑ０，ｑ，ω，^η，^ψ）＝－ω
×Ｌ（ω）－Ｌ（ｑ）＋Ｌ（ｆ）。

考虑反馈控制律（７），并且选取评价信号

ｙ＝ ｐ１珘η
Ｔ ｐ２珘ψ

Ｔ ｐ３Ｚ[ ]Ｔ Ｔ （２２）

其中，简单地选取 ｐｉ（ｉ＝１，２，３）为加权系数，则Ｖ
·

２满足如下不

等式：

　Ｖ
·

２≤－｛ｑ＋ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η）］

Ｔ｛ｑ＋

ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η）｝－

ｋ１ψ^
Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－ｋ１η^

Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）^η－

（ｋ３－
１
２ｐ

２
３）Ｚ

ＴＺ－珘ψＴ［ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）－ε１Ｉ－

１
２ｐ

２
２Ｉ］珘ψ＋Ｚ

ＴＦ（ｑ０，ｑ，ω，^η，^ψ）（θ－^θ）＋
γ２
２ｄ

Ｔｄ－

１
２ｙ

Ｔｙ－珘ηＴ［ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）－
１
２ε２Ｉ－

１
２ｐ

２
１Ｉ］珘η （２３）

对整个闭环系统，选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ候选函数Ｖ为

Ｖ＝Ｖ２＋
１
２（θ－θ^）

ＴΓ（θ－θ^） （２４）

对Ｖ求时间导数，并考虑不等式（２３）及自适应控制律式（８），整

理得

　Ｖ
·

≤－{ｑ＋ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η }）］Ｔ

{ｑ＋ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η }］ －

ｋ１ψ^
Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－ｋ１η^

Ｔ（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）^η－

（ｋ３－
１
２ｐ

２
３）Ｚ

ＴＺ＋γ
２

２ｄ
Ｔｄ－１２ｙ

Ｔｙ－
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珘ψＴ［ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）－ε１Ｉ－
１
２ｐ

２
２Ｉ］珘ψ－

珘ηＴ［ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）－
１
２ε２Ｉ－

１
２ｐ

２
１Ｉ］珘η （２５）

通过选取可调参数ｋ１、ｋ２、ｋ３和ε１、ε２满足不等式：

ε１，ε２ ＞０，ｋ１ ＞０，ｋ３ ＞
１
２ｐ

２
３

ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）＞ε１Ｉ＋
１
２ｐ

２
２Ｉ

ｋ２（Ｃ＋ｋｖ）（Ｋ＋ｋｐ）＞
１
２（ε２＋ｐ

２
１）Ｉ

则有如下结论：

１）当ｄ＝０时，有

Ｖ
·

≤－Ｑ（ｑ，^η，^ψ，珘η，珘ψ，Ｚ），ｑ０，ｑ，ω，^η，^ψ，珘η，珘ψ，珓θ
其中Ｑ是关于所有状态（ｑ０，ｑ，ω，^η，^ψ，珘η，珘ψ，珓θ），珓θ＝θ－^θ的半负

定函数，因此，由 ＬａＳａｌｌｅ不变集原理，易得：当 ｔ→∞时，^η→０，^ψ

→０，Ｚ→０，珘ψ→０，珘η→０，－ｑ－ｋ１δ
Ｔ［（Ｃ＋ｋｖ）^ψ－２（Ｋ＋ｋｐ）^η］→０，

进而得到当ｔ→∞时，η→０，ψ→０，ｑ→０，ｑ０→１，ω→０，珓θ→ｃｏｎｓｔ。

即闭环系统满足性能 Ｐ１：所有信号有界，且原系统状态（ｑ０，ｑ，

ω，η，ψ）具有收敛性。

２）当ｄ≠０时，有

Ｖ
·

≤ γ
２

２ｄ
Ｔｄ－１２ｙ

Ｔｙ （２６）

对式（２６）两边取 ０，[ )Ｔ（Ｔ＞０）积分，并考虑到Ｖ的正定性，即

可得到不等式（２），进而闭环系统满足性能Ｐ２，具有从外部干扰信

号ｄ（ｔ）到评价信号ｙ（ｔ）的Ｌ２增益性能。证明完毕。

３　仿真研究

对某型航天器姿态控制系统进行仿真研究，用以验证上述

控制方法的有效性。挠性航天器的主要参数参照文献［３，１０］选

取如下：

主体转动惯量矩阵的标称值

Ｊ＝
３５０ ３ ４

３ ２７０ １０






４ １０ １９０

（ｋｇ·ｍ２）

耦合矩阵

δ＝

６．４５６３７ １．２７８１４ ２．１５６２９

－１．２５６１９ ０．９１７５６ －１．６７２６４

１．１１６８７ ２．４８９０１ －０．８３６７４

１．２３６３７ －２．６５８１０ －１．











１２５０３

（ｋｇ１／２ｍ）

压电作动器与附件的耦合系数矩阵

δｐ ＝

２．３４２５５２×１０－２

－４．２２５３６８×１０－２

３．９１２９８４×１０－２

７．０２６１７６×１０－











２

槡ｋｇ×ｍ／（Ｖｓ
２）

　　考虑挠性附件的前４阶挠性模态，其振动频率和阻尼比分
别为：

ωｎ１＝０．７６８１ｒａｄ／ｓ，ωｎ２＝１．１０３８ｒａｄ／ｓ

ωｎ３＝１．８７３３ｒａｄ／ｓ，ωｎ４＝２．５４９６ｒａｄ／ｓ

ξ１＝０．００５６０７，ξ２＝０．００８６２０

ξ３＝０．０１２８３０，ξ４＝０．０２５１６０

仿真研究中，给定航天器初始欧拉角选为１６０°，即系统（５）
的姿态状态初始值选为：

ω（０）＝[ ]０ ０ ０Ｔｒａｄ／ｓ，　ｑ０（０）＝０．１７３６４８

ｑ（０）＝ －０．２６３２０１ ０．７８９６０３ －０．[ ]５２６４０２Ｔ

挠性附件模态状态初始值选为

ηｉ（０）＝０．００１，ψｉ（０）＝０．００１，ｉ＝１，２，３，４
外部干扰信号选取为

ｄ（ｔ）＝
０．３ｃｏｓ（０．１ｔ）＋０．１

０．１５ｓｉｎ（０．１ｔ）＋０．３ｃｏｓ（０．１ｔ）
０．３ｓｉｎ（０．１ｔ）＋０．

[ ]
１

自适应输出反馈控制器可调参数选为：

ｋ１ ＝０．５，ｋ２ ＝３，ｋ３ ＝１０，ｋｐ ＝２００，ｋｖ＝９００，

ε１ ＝０．５，ε２ ＝０．５，γ＝０．１，ｐ１ ＝ｐ２ ＝ｐ３ ＝１，

Γ＝ｄｉａｇ｛０．１，０．１，０．１，０．１，０．１，０．１｝
观测器的初值：

η^ｉ（０）＝０，^ψｉ（０）＝０，ｉ＝１，２，３，４
自适应估计的初始值：

θ^（０）＝ ４２ ３０ ３５ ０．７ －１．[ ]５ ２Ｔ

　　闭环系统的响应曲线如图１～５所示。

图１　四元数ｑ０与ｑ的时间响应

７张立尧，等：挠性航天器姿态机动和主动振动抑制控制




图２　角速度ω的时间响应

图３　模态位移η１、η２、η３和估计值
η^１、^η２、^η３的响应曲线

图４　控制力矩ｕｘ、ｕｙ、ｕｚ变化曲线

　　由仿真结果，可以得到如下结论：

１）图１～２可以看出，本文涉及的自适应输出反馈控制器保

证了姿态机动具有较好的动态特性和稳定性。

２）图３可以看出：挠性附件振动大致在２５ｓ内达到零点附

近，快速性良好；各阶模态的超调分别为００２、０００４、０００１６，振

动抑制效果明显，说明了控制器出色的完成了挠性附件结构振

动的抑制。

３）图５可以看出，估计的惯量参数基本收敛到真值，设计的

控制器保证航天器完成了姿态机动任务，即各状态量均收敛到

零平衡点的一个较小范围内。

图５　估计的惯量参数 Ｊ１１、Ｊ２２、Ｊ３３、Ｊ１２、Ｊ１３、Ｊ２３
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