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摘 要: 基于滑模控制理论提出一种刚体卫星姿态稳定控制方法,实现对反作用飞轮部分失效故障的容错控制,以

及对其安装偏差的补偿控制,并从理论上证明了所设计的控制器在有限时间内能够实现对闭环姿态控制系统的几乎

全局渐近稳定控制.最后将所设计的控制器应用于某型卫星姿态稳定任务,仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Abstract：：：An attitude stabilization scheme is presented for a rigid satellite. The partial loss of reaction wheel effectiveness

is tolerated, and reaction wheel misalignment is also compensated. The Lyapunov stability analysis shows that the closed-

loop attitude system is guaranteed to be almost asymptotically stable in finite-time. An illustrative example of a satellite is

given, and simulation results show the effectiveness of the derived control law.
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0 引引引 言言言

目前,大多数卫星姿态控制器都是基于精确的执

行器安装信息设计而成的. 然而,受机械加工技术的

限制,执行器并不是精确安装的, 它存在一定的安装

偏差, 并将影响卫星姿态控制的精度.针对卫星执行

器安装偏差问题,有关学者开展了相关研究[1-3]. 特别

地, 文献 [4]针对推力器安装偏差的卫星编队控制问

题,提出了一种自适应控制设计策略.但推力器产生

的推力是固定不变的,而反作用飞轮提供的力矩是时

变的,故文献 [4]的结果并不适用于飞轮控制的卫星.

在轨卫星部件将不可避免地产生故障,因此设计

控制算法实现对故障的容错控制便成为目前姿态控

制研究的热点之一.例如: Jin等[5]针对反作用飞轮失

效故障,基于时间滞后法设计了姿态跟踪容错控制器;

Cai等[6]针对推力器失效故障问题, 提出了一种自适

应姿态跟踪控制算法; Hu等[7]针对反作用飞轮故障,

提出了一种基于KFCM法的故障诊断方法; Ruiter

等[8]针对 JC2Sat-FF卫星的磁力矩棒故障问题, 设计

了姿态容错稳定控制器; Ma等[9]考虑飞轮故障,采用

自适应控制方法设计了一种航天器姿态补偿控制器;

Cao等[10]针对小卫星反作用飞轮故障问题,基于非奇

异终端滑模控制方法提出了一种容错姿态控制策略.

虽然上述容错控制方法能够在卫星执行器故障

情况下实现姿态控制,但控制器设计过程中并没有考

虑执行器安装偏差这一实际问题.为此, 本文在上述

研究结果的基础上,针对存在外部干扰、不确定转动

惯量、反作用飞轮安装偏差以及部分失效故障的卫星

姿态稳定问题,提出一种滑模容错控制策略.与现有

姿态容错控制方法相比,本文方法能够同时处理执行

器故障及其安装偏差两大问题.特别地, 所提出的方

法可在有限时间内实现对姿态的几乎全局渐近稳定

控制.
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1 数数数学学学模模模型型型

1.1 卫卫卫星星星姿姿姿态态态动动动力力力学学学

令四元数𝑄 = [𝑞0 𝑞T]T ∈ 𝑅4, 𝑞20 + 𝑞T𝑞 = 1表示

卫星本体坐标系相对于惯性坐标系的姿态, 𝜔 ∈ 𝑅3为

卫星相对于惯性系的角速度在本体系中的投影,则卫

星姿态运动学方程为[11]

𝑞 = 0.5(𝑞× + 𝑞0𝐼3)𝜔, (1)

𝑞0 = −0.5𝑞T𝜔, (2)

其中 𝐼3为 3阶单位阵. 对 ∀𝑎=[𝑎1 𝑎2 𝑎3]
T,定义 𝑎×为

𝑎× =

⎡⎢⎢⎣
0 −𝑎3 𝑎2

𝑎3 0 −𝑎1
−𝑎2 𝑎1 0

⎤⎥⎥⎦ . (3)

考虑采用 3个反作用飞轮进行姿态稳定控制的

卫星,且 3个飞轮分别正安装于卫星的 3个本体轴. 由

文献 [12]可知, 反作用飞轮存在空转、停转、摩擦力

矩增大以及飞轮增益效率下降等 4种故障. 本文仅考

虑飞轮增益效率下降故障,将该故障建模成乘积因子

形式,此时刚体卫星姿态动力学方程为[6]

𝐽�̇� + 𝜔×𝐽𝜔 = 𝐸𝑢+ 𝑑. (4)

其中: 𝐽 ∈𝑅3×3为卫星转动惯量, 𝑢∈𝑅3为控制力矩,

𝑑∈𝑅3为干扰力矩, 𝐸=diag(𝑒1(𝑡), 𝑒2(𝑡), 𝑒3(𝑡))表示反

作用飞轮失效因子且 0< 𝑒𝑖(𝑡)⩽ 1(𝑖=1, 2, 3). 𝑒𝑖(𝑡) =

1表示第 𝑖个飞轮正常工作, 0 < 𝑒𝑖(𝑡) < 1表示第 𝑖个

飞轮部分失效但仍在工作.

记 𝐽0表示标称转动惯量, Δ𝐽表示不确定转动惯

量,则有 𝐽 = 𝐽0 +Δ𝐽 ,并作如下假设.

假假假设设设 1 转动惯量矩阵 𝐽是正定对称的, 且存

在正常数 𝐽𝑚使得 0 < ∥Δ𝐽∥ ⩽ ∥𝐽∥ ⩽ 𝐽𝑚 <∞[13].

假假假设设设 2 干扰力矩是有界的, 即存在未知的正

常数 𝑑𝑚满足 ∥𝑑∥ ⩽ 𝑑𝑚.

1.2 反反反作作作用用用飞飞飞轮轮轮安安安装装装偏偏偏差差差

航天工程中, 反作用飞轮安装将存在一定偏差,

如图 1所示.
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图 1 反作用飞轮安装偏差

图 1中: Δ𝛼𝑖∈ [−π/2,π/2] (𝑖=1, 2, 3)分别表示 3

个飞轮实际安装轴与星体本体轴之间的偏差角; Δ𝛽𝑖
∈ [−π,π] (𝑖 = 1, 2, 3)表示飞轮安装轴投影与本体坐

标轴之间的夹角. 令 𝜏𝑖(𝑖=1, 2, 3)表示第 𝑖个飞轮实际

输出力矩,则由图 1可得到 𝜏𝑖与𝑢之间的数学关系为

𝑢 = 𝜏1

⎡⎢⎣ c̄Δ𝛼1

s̄Δ𝛼1c̄Δ𝛽1

s̄Δ𝛼1s̄Δ𝛽1

⎤⎥⎦+ 𝜏2

⎡⎢⎣ s̄Δ𝛼2c̄Δ𝛽2

c̄Δ𝛼2

s̄Δ𝛼2s̄Δ𝛽2

⎤⎥⎦+

𝜏3

⎡⎢⎣ s̄Δ𝛼3c̄Δ𝛽3

s̄Δ𝛼3s̄Δ𝛽3

c̄Δ𝛼3

⎤⎥⎦ , (5)

其中 s̄和 c̄分别表示 sin和 cos函数. 虽然反作用飞轮

安装存在偏差,但现有机械安装技术能够保证Δ𝛼𝑖(𝑖

= 1, 2, 3)为小角度安装偏差,为此可进行如下近似:

cosΔ𝛼𝑖 ≈ 1, sinΔ𝛼𝑖 ≈ Δ𝛼𝑖, 𝑖 = 1, 2, 3. (6)

由式 (6),可将 (5)简化为

𝑢 = 𝐼3𝜏 +Δ𝐷𝜏. (7)

其中: 𝜏=[𝜏1 𝜏2 𝜏3]
T为需要设计的控制力矩, Δ𝐷为

Δ𝐷 =

⎡⎢⎣ 0 Δ𝛼2Δ𝛽2 Δ𝛼3c̄Δ𝛽3

Δ𝛼1c̄Δ𝛽1 0 Δ𝛼3s̄Δ𝛽3

Δ𝛼1s̄Δ𝛽1 Δ𝛼2s̄Δ𝛽2 0

⎤⎥⎦ . (8)

至此, 本文的控制目标可描述为: 针对 3个反作

用飞轮正安装的刚体卫星, 在安装偏差 (5)以及部分

失效故障的作用下,设计控制律 𝜏实现对姿态的几乎

全局渐近稳定控制.

2 姿姿姿态态态容容容错错错控控控制制制器器器设设设计计计

本文将基于滑模控制理论设计有限时间姿态控

制器. 首先引入如下引理.

引引引理理理 1 若某一连续正定函数𝑉 (𝑥)满足[14]

�̇� (𝑥) + 𝛼𝑉 𝛽(𝑥) ⩽ 0, (9)

其中𝛼和 0<𝛽< 1为正常数,则对于任意初始值𝑥(0)

= 𝑥0,在有限时间𝑇0内有𝑉 (𝑥) ≡ 0成立,且

𝑇0 ⩽ 𝑉 1−𝛽(𝑥0)

𝛼(1− 𝛽)
. (10)

设计滑模面为

𝑆 = 𝜔 + 𝑘 sig(𝑞)𝜌. (11)

其中: sig(𝑞)𝜌 = [∣𝑞1∣𝜌sn(𝑞1) ∣𝑞2∣𝜌sn(𝑞2) ∣𝑞3∣𝜌sn(𝑞3)]T,

sn(⋅)为符号函数, 𝑘 > 0和 0 < 𝜌 < 1为常数.

定定定理理理 1 若设计 𝜏使得卫星姿态系统状态在滑

模面 (11)上滑动,则存在有限时间𝑇1,使得对于 ∀𝑡 ⩾
𝑇1,有 𝑞(𝑡) ≡ 0、𝑞0(𝑡) ≡ 1和𝜔(𝑡) ≡ 0成立.

证证证明明明 当系统状态到达滑模面𝑆时,有

𝑆 = 𝜔 + 𝑘 sig(𝑞)𝜌 = 0. (12)

此时选取Lyapunov函数𝑉1=(1−𝑞0)2+𝑞T𝑞,由于不等

式
3∑

𝑖=1

∣𝑞𝑖∣𝜌+1 ⩾
( 3∑

𝑖=1

∣𝑞𝑖∣2
)(𝜌+1)/2

对 0<𝜌< 1恒成立,

由式 (12)可得
�̇�1 = −𝑘𝑞Tsig(𝑞)𝜌 ⩽ −𝑘∥𝑞∥𝜌+1. (13)

选取另一Lyapunov函数𝑉2=(1 + 𝑞0)
2 + 𝑞T𝑞,则
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�̇�2 =

3∑
𝑖=1

𝑘∥𝑞𝑖∣𝜌+1. (14)

由式 (14)可知, 𝑄 = [−1 0 ]T是非稳定平衡点. 根据

Barbalat引理,由式 (13),有 lim
𝑡→∞

𝑞(𝑡) = 0成立. 由等式

𝑞20 + 𝑞T𝑞 = 1得 lim
𝑡→∞

𝑞0(𝑡) = ± 1. 因为𝑄 = [−1 0 ]T

为非稳定平衡点,有 lim
𝑡→∞

𝑞0(𝑡)=1成立,所以存在有限

时间𝑇 使得对于 ∀𝑡⩾ 𝑇 有 𝑞0(𝑡)⩾ 0成立. 此时, 结合

∣𝑞0∣ ⩽ 1,对于 ∀𝑡 ⩾ 𝑇 ,有

𝑞T𝑞 = 1− 𝑞20 ⩾ 1− 𝑞0 ⩾ (1− 𝑞0)
2, (15)

因此对于 𝑡 ⩾ 𝑇 ,有𝑉1 ⩽ 2𝑞T𝑞. 此时,由式 (13)可证明

�̇�1 ⩽ −𝑘∣𝑉1∣
𝜌+1
2 , (16)

其中 0<(𝜌+ 1)/2<1,因此应用引理 1,根据式 (16)可

证明对于 ∀𝑡 ⩾ 𝑇1
Δ
= max{𝑇, 𝑇}有𝑉1(𝑡) ≡ 0,其中

𝑇 ⩽ 2𝑉
1−𝜌
2

1 (0)

𝑘(1− 𝜌)
.

从而根据𝑉1的定义以及滑模面 (11)得出, 对于 ∀𝑡 ⩾
𝑇1,有 𝑞(𝑡) ≡ 0、𝑞0(𝑡) ≡ 1和𝜔(𝑡) ≡ 0恒成立. 2

考虑反作用飞轮安装偏差 (5)和部分失效故障,

根据式 (11),当𝑆 ∕= 0时,可得

𝐽�̇� =

− 𝜔×𝐽0𝜔 − (𝐼3 − 𝐸)𝜏 + 𝐸Δ𝐷𝜏 + 𝜏 +Δ(𝑞, 𝜔)+

𝑘𝜌

2
𝐽0diag(∣𝑞𝑖∣𝜌−1)(𝑞0𝐼3 + 𝑞×)𝜔, (17)

其中

Δ(𝑞, 𝜔) =

− 𝜔×Δ𝐽 𝜔 + 𝑑+
𝑘𝜌

2
Δ𝐽 diag(∣𝑞𝑖∣𝜌−1)(𝑞0𝐼3 + 𝑞×)𝜔.

根据四元数的性质,可得 ∥𝑞× + 𝑞0𝐼3∥ ⩽ 1以及 ∥𝑞∥ ⩽
1. 此时,由假设 1可证明

∥𝜔×Δ𝐽 𝜔∥ ⩽ ∥𝜔×∥∥Δ𝐽∥∥𝜔∥ ⩽ 𝐽𝑚∥𝜔∥2, (18)

∥Δ𝐽 diag(∣𝑞𝑖∣𝜌−1)(𝑞0𝐼3 + 𝑞×)𝜔∥ ⩽ 𝐽𝑚∥𝜔∥. (19)

至此, 根据假设 2和式 (18)、(19), 可得出如下关

系式:

∥Δ(𝑞, 𝜔)∥ ⩽

𝐽𝑚∥𝜔∥2 + 𝑘𝜌𝐽𝑚
2

∥𝜔∥+ 𝑑𝑚
Δ
= 𝑌 TΦ. (20)

其中: 𝑌 =
[
𝑑𝑚

𝑘𝜌𝐽𝑚
2

𝐽𝑚

]T
, Φ=[1 ∥𝜔∥ ∥𝜔∥2]T, 𝑌

是未知常值向量.

记 min
𝑖=1,2,3

{𝑒𝑖} Δ
= 𝑒0, ∥𝐼3−𝐸(𝑡)∥=1−𝑒0 Δ

= 𝜂<1以

及 3 ∥Δ𝐷∥∞ Δ
= 𝛿,则有如下定理成立.

定定定理理理 2 针对姿态控制系统 (1)、(2)和 (4),考虑

反作用飞轮安装偏差 (5)以及部分失效故障, 当安装

偏差满足不等式 𝛿 < 1时,设计姿态容错控制器

𝜏 = 𝜏nom + 𝜏adp + 𝜏mis + 𝜏fault. (21)

其中

𝜏nom =

𝜔×𝐽0𝜔 − 𝑘𝜌

2
𝐽0diag(∣𝑞𝑖∣𝜌−1)(𝑞0𝐼3 + 𝑞×)𝜔; (22)

𝜏adp =

⎧⎨⎩ 0, 𝑆 = 0;

−𝐾 𝑆

∥𝑆∥2 − 𝑌 TΦsign(𝑆), 𝑆 ∕= 0;
(23)

𝜏mis =

⎧⎨⎩ 0, 𝑆 = 0;

−(�̂�1(𝑡)− 1)
𝜓1𝑆

∥𝑆∥∞ , 𝑆 ∕= 0;
(24)

𝜏fault =

⎧⎨⎩ 0, 𝑆 = 0;

−(�̂�2(𝑡)− 1)
𝜓2𝑆

∥𝑆∥ , 𝑆 ∕= 0.
(25)

𝐾为正控制常数, 𝜓1 = ∥𝜏adp + 𝜏fault + 𝜏nom∥∞, 𝜓2 =

∥𝜏adp+𝜏mis+𝜏nom∥, �̂�𝑖(𝑖 = 1, 2)分别为𝜇1 = 1/(1−𝛿)
和𝜇2 = 1/(1− 𝜂)的估计量, 𝑌 为𝑌 的估计值,且满足

˙̂𝜇1 =

{
0, 𝑆 = 0;

𝑙2𝜓1∥𝑆∥∞, 𝑆 ∕= 0;
(26)

˙̂𝜇2 =

{
0, 𝑆 = 0;

𝑙3𝜓2∥𝑆∥, 𝑆 ∕= 0;
(27)

˙̂
𝑌 =

{
0, 𝑆 = 0;

𝑙1∥𝑆∥Φ, 𝑆 ∕= 0.
(28)

其中: 𝑙𝑖 > 0(𝑖=1, 2, 3)、̂𝜇𝑗(0) > 1(𝑗 =1, 2)和𝑌 (0)>

0.则系统状态将在有限时间𝑇2内到达滑模面𝑆 = 0,

且闭环系统在有限时间𝑇𝑓内几乎全局渐近稳定, 对

于 𝑡 ⩾ 𝑇𝑓 ,有 𝑞(𝑡) ≡ 0、𝑞0(𝑡) ≡ 1以及𝜔(𝑡) ≡ 0成立.

证证证明明明 当𝑆 ∕= 0时,选取如下的Lyapunov函数:

𝑉3 =
1

2
𝑆T𝐽𝑆 +

𝑌 T𝑌

2𝑙1
+

(1− 𝛿)�̃�2
1

2𝑙2
+

(1− 𝜂)�̃�2
2

2𝑙3
,

(29)

其中 �̃�𝑖 = 𝜇𝑖−�̂�𝑖(𝑖 = 1, 2)且𝑌 = 𝑌 −𝑌 .注意到,对于

∀𝑖 = 1, 2,有𝜓𝑖 ⩾ 0成立. 至此,由式 (27)和 (28)可知,

�̂�𝑖为非减函数. 此时,根据 �̂�𝑖的初始值,可证明

𝑆T[𝜏fault − (𝐼3 − 𝐸)𝜏 ] ⩽

𝑆T(𝐼3 − 𝐸)(�̂�2 − 1)
𝜓2𝑆

∥𝑆∥ + 𝜂∥𝑆∥∥𝜏adp+

𝜏mis + 𝜏nom∥ − 𝑆T(�̂�2 − 1)
𝜓2𝑆

∥𝑆∥ ⩽

𝜂∥𝑆∥𝜓2(𝑡) + [𝜂𝜓2 − 𝜓2]∥𝑆∥(�̂�2 − 1) =

(1− 𝜂)�̃�2𝜓2∥𝑆∥. (30)

此外, 由于不等式𝑥𝑦⩽ 3∥𝑥∥∞∥𝑦∥∞对于 ∀𝑥, 𝑦 ∈
𝑅3均成立,根据式 (24)进一步可得

𝑆T[𝐸Δ𝐷𝜏 + 𝜏mis] ⩽

3∥Δ𝐷∥∞∥𝑆∥∞𝜓1 + 𝑆T𝐸Δ𝐷𝜏mis −

𝑆T(�̂�1 − 1)
𝜓1𝑆

∥𝑆∥∞ ⩽
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[𝛿𝜓1 + 𝛿(�̂�1 − 1)𝜓1 − (�̂�1 − 1)𝜓1]∥𝑆∥∞ =

(1− 𝛿)�̃�1𝜓1∥𝑆∥∞. (31)

至此,根据式 (30)和 (31),代入 (26)∼ (28),可得

�̇�3 =

−𝐾 + 𝑆T[𝐸Δ𝐷𝜏 − (𝐼3 − 𝐸)𝜏 + 𝜏mis+

𝜏fault]− (1− 𝛿)�̃�1
˙̂𝜇1

𝑙2
− (1− 𝜂)�̃�2

˙̂𝜇2

𝑙3
⩽

−𝐾 + (1− 𝜂)�̃�2𝜓2∥𝑆∥ − (1− 𝛿)�̃�1𝜓1∥𝑆∥∞+

(1− 𝛿)�̃�1𝜓1∥𝑆∥∞ − (1− 𝜂)�̃�2𝜓2∥𝑆∥ = −𝐾. (32)

1)当𝑆 = 0时, 𝑉3可计算为

𝑉3 =
𝑌 T𝑌

2𝑙1
+

(1− 𝛿)�̃�2
1

2𝑙2
+

(1− 𝜂)�̃�2
2

2𝑙3
. (33)

由式 (26)∼ (28),可得 �̇�3 = 0,则{
�̇�3 ⩽ −𝐾, 𝑆 ∕= 0;

�̇�3 = 0, 𝑆 = 0.
(34)

此时,由式 (34)可得{
𝑉3(𝑡) ⩽ 𝑉3(0)−𝐾𝑡, 𝑆(𝑡) ∕= 0;

�̇�3 = 0, 𝑆(𝑡) = 0.
(35)

由𝑉3的正定性, 解式 (35)可得, 当 𝑡⩾ 𝑉3(0)

𝐾

Δ
= 𝑇2时,

有𝑉3 ≡ 0. 从而对于 𝑡 ⩾ 𝑇2,有𝑆(𝑡) ≡ 0成立. 由此可

知,系统状态将在有限时间𝑇2内到达滑模面𝑆=0上.

2)由 1)的结果可知, 系统状态将在𝑇2内到达滑

模面𝑆 = 0上. 此外,由定理 1的结果可知,到达滑模

面后,将在时间𝑇1内到达系统平衡点.从而可知卫星

姿态控制闭环系统将在时间𝑇𝑓 = 𝑇1+𝑇2内几乎全局

渐近稳定,即对于 ∀𝑡 ⩾ 𝑇𝑓 ,有 𝑞(𝑡) ≡ 0、𝑞0(𝑡) ≡ 1以及

𝜔(𝑡) ≡ 0成立. 2
注注注 1 文中所选取的滑模面 (11)是一奇异滑模

面,在 𝑞𝑖 = 0(𝑖 = 1, 2, 3)处𝑆中的 sig(𝑞)𝜌是连续但不

可导的. 因此,为了保证不发生因该处不可导而引起

控制器 (21)产生奇异的情况,控制器 (22)参数以及自

适应更新律 (26)∼ (28)参数需要小心选择,以确保当

𝑆 ∕= 0时 𝑞 ∕= 0得以满足,从而保证在应用控制器 (21)

时 sig(𝑞)𝜌是可导的,进而避免奇异现象的发生. 自适

应律 (26)∼ (28)实际上在𝑆 ∕= 0处不连续, 进而导致

滑模控制中抖振现象的产生.虽然采用连续函数 (如

饱和函数)可削弱抖振, 但此时闭环系统不再渐近稳

定, 而是一致最终有界稳定, 从而使得姿态控制精度

降低.因此, 在使用滑模控制器 (21)的过程中需要在

抖振与控制精度两方面进行折中.考虑到具体的航天

任务需要卫星提供高精度姿态控制性能,本文为保证

姿态有限时间控制性能,应用控制器 (21)时将不采用

连续函数来逼近不连续的自适应律 (26)∼ (28).

注注注 2 定理 2给出了保证控制器 (22)补偿安装

偏差 (7)的一个充分条件,即 3∥Δ𝐷∥∞ = 𝛿 < 1. 由式

(8)可计算出 ∥Δ𝐷∥∞ ⩽ max
𝑖=1,2,3

𝜃𝑖,其中

𝜃1 = ∥Δ𝛼2∥+ ∥Δ𝛼3∥, 𝜃2 = ∥Δ𝛼1∥+ ∥Δ𝛼3∥,
𝜃3 = ∥Δ𝛼1∥+ ∥Δ𝛼2∥, (36)

而 3∥Δ𝐷∥∞=𝛿<1意味着 ∥Δ𝐷∥∞<1/3,故由式 (36)

可知定理 2成立的条件是 max
𝑖=1,2,3

𝜃𝑖 < 1/3,即本体轴中

任意 2个飞轮的安装偏差角不超过 1/3 rad. 由本文给

出的飞轮安装结构可计算出,定理 2适用的最大的总

安装偏差角 max
𝑖=1,2,3

𝜃𝑖不能超过19.099∘. 在目前实际的

航天工程中,现有技术可保证每个飞轮的安装偏差不

超过 5∘,因此该控制器完全能够处理目前工程中所存

在的安装偏差.

注注注 3 控制器 (21)只适用于存在部分故障的 3

作用飞轮姿态控制系统,并不适用于实际工作飞轮个

数大于或者等于 4的卫星. 这是由于控制器设计需满

足 ∥𝐼3 − 𝐸(𝑡)∥ < 1这一假设. 当实际工作的飞轮个数

大于 3时, 此不等式有可能难以满足, 尤其当某个飞

轮完全失效时, 该不等式不成立, 因此控制器 (21)将

失效. 虽然如此,对于安装的飞轮个数大于 3的卫星,

可采用冷备份方式进行姿态控制,即卫星一直采用 3

个反作用飞轮进行姿态控制,当检测到某个飞轮故障

时,立即停止使用该飞轮,并启用冗余飞轮保证卫星 3

轴姿态卫星控制. 基于这点而言, 控制器 (21)应用于

反作用飞轮个数大于 3的卫星姿态控制的潜力很大,

此时需要额外设计故障诊断策略检测各个飞轮健康

状态,这也是下一步研究工作之一.

3 仿仿仿真真真结结结果果果

为验证控制器 (21)的有效性, 应用Matlab软件

对某型卫星姿态稳定控制进行数值仿真. 该卫星标称

转动惯量 𝐽0和不确定转动惯量Δ𝐽 (kg⋅m2)分别为

𝐽0 =

⎡⎢⎣ 35 3 −1.5

3 28 2

−1.5 2 30

⎤⎥⎦ ,
Δ𝐽 = [1 + e−0.1𝑡 + 2𝜗(𝑡− 10)−

4𝜗(𝑡− 20)]diag(3, 2, 1).

其中: 𝜗(𝑡⩾0)=1, 𝜗(𝑡<0)=0. 干扰力矩根据文献 [15]

进行计算.

反作用飞轮安装偏差角Δ𝛼𝑖(𝑖 = 1, 2, 3)均在−7∘

∼+7∘之间随机选择,而Δ𝛽𝑖(𝑖 = 1, 2, 3)均在−180∘∼
+180∘之间随机选择.执行机构故障𝐸采用文献 [12]

给出的时变、随机故障,即: 2 s后 𝑒1=0.6+0.1rand(𝑡1)

+ 0.1 sin(0.5𝑡 + π/3); 4 s后 𝑒2 = 0.4; 6 s后 𝑒3 = 0.5 +

0.25 rand(𝑡2)+ 0.1 sin(0.5𝑡+π);其余时间段内飞轮正

常工作.其中: 𝑡𝑖=mod(𝑡+Δ𝑡𝑖,Δ𝑇 ),Δ𝑡𝑖=0.4(𝑖− 1),

Δ𝑇 = 2.4, rand(𝑡𝑖)的定义参见文献 [6].
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卫星初始角速度为 [0.18 0.10 − 0.15]T (单位:
∘/s),初始姿态为 𝑞(0)=[−0.045 8 0.041 7 −0.054 1]T.

控制器 (21)中的控制参数设计为 𝜌 = 0.7, 𝑘 = 1.5,𝐾

= 0.05, 𝑙𝑖 = 1.5(𝑖 = 1, 2, 3). 此外,自适应更新律 (26)

∼ (28)的初始值分别选择为 �̂�1(0) = �̂�2(0) = 1.25和

𝑌 (0) = [1.05 1.05 1.05]T.

在控制器 (21)的作用下,卫星姿态控制结果如图

2和图 3所示. 由图 2可知: 对于给定的初始姿态和初

始角速度,卫星姿态控制系统状态将在𝑇1 = 9.2 s内

到达滑模面𝑆上; 另一方面, 当系统状态到达滑模

面后, 控制器 (21)的标称控制 𝜏nom将使系统状态在

𝑇2 = 0.8 s内收敛于平衡点, 即在𝑇𝑓 = 10 s时便可实

现对卫星姿态的稳定控制.图 3给出的姿态四元数响

应曲线进一步验证了该结论.
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图 2 滑模面时间响应曲线
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图 3 姿态四元数响应曲线

4 结结结 论论论

本文针对反作用飞轮安装偏差和部分失效故障

问题设计了容错控制器, 实现卫星姿态稳定控制.该

控制器能够处理外部干扰以及不确定的转动惯量特

性,同时在不需要任何在线或离线故障信息情况下实

现对飞轮失效故障及安装偏差的容错控制.将本文所

提出的姿态稳定控制方法应用于某型卫星的仿真结

果验证了该方法的有效性及其工程实用价值.
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