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基于路径规划的挠性航天器姿态自适应控制
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摘要：针对挠性航天器存在动力学参数不确定性以及三轴非线性强耦合的特点，提出了一种基于余弦函数路径规划的姿态自适应控

制方法；首先，分析挠性航天器动力学模型，给出了其姿态控制系统的总体结构；然后，为有效抑制挠性附件振动对控制性能的影响，

设计了一种余弦角加速度姿态路径规划方法对指令信号进行柔化，以减少指令信号中的高频成分；最后，将柔化指令信号作为控制系统

的期望输入信号，并采用基于多输入多输出特征建模理论，设计了姿态自适应跟踪控制器；通过 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真，验证了所提

姿态控制策略的有效性。

关键词：挠性航天器；路径规划；特征模型；自适应控制
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０　引言

随着空间技术的高速发展和广泛应用，人们对卫星在数据

通信传输能力上的要求进一步提高。为了达到这一要求，现代

卫星大多配置有大面积的太阳帆板和挠性等种类繁多的挠性

附件。

同时，为适应空间任务的多样化要求，现代航天器通常需

要具备快速姿态跟踪或大角度姿态机动的能力［１２］。

目前，针对挠性航天器这一多输入多输出且具有不确定性

的非线性耦合系统，研究主要集中在对挠性航天器的动力学建

模、控制器的设计以及对挠性振动的抑制上［３５］。文献 ［３］提

出了一种基于自适应二阶终端滑模的航天器有限时间姿态机动

算法，能够有效实现对系统抖振和外部干扰的抑制。文献 ［４］

设计了一种有限时间滑模干扰观测器，证明了其对外部扰动与

惯性矩阵的参数不确定性的补偿作用。文献 ［５］设计了一种

神经网络算法与滑模控制相结合的复合控制器来抑制外部扰动

及挠性附件振动对姿态机动的影响，但没有对输入的姿态机动

路径进行规划。

近年来，基于吴宏鑫院士提出的特征建模及黄金分割理论

的卫星姿态机动控制的研究，现已取得了较大的进展。文献

［６］基于特征模型思想对特殊的ＳＩＳＯ高阶线性定常系统进行

建模，用于挠性结构的控制中，验证了其控制的有效性，但未

考虑多输入多输出 （ｍｕｌｔｉｐｌｅｉｎｐｕｔｍｕｌｔｉｐｌｅｏｕｔｐｕｔ，ＭＩＭＯ）

的非线性系统的挠性结构控制。文献 ［７］根据高速航天器强

耦合的模型特点，提出了一种将特征模型自适应控制应用到反

馈线性化控制中的姿态控制策略，但未考虑高频未建模动态的

鲁棒性。

由于基于特征建模思想的控制方法不依赖于精确的航天器

动力学模型，因此适用于对挠性结构进行控制。但目前的研究

主要集中于单轴挠性航天器，对存在三轴耦合非线性特点的挠

性航天器大角度机动问题的研究较少。本文针对该问题，首

先，为解决挠性附件振动耦合的问题，对航天器输入信号利用

余弦函数柔化方法进行机动路径规划；然后，基于特征建模思

想，研究挠性航天器姿态自适应控制方法；最后，对加入余弦

函数路径规划的基于特征模型的控制器的姿态控制总体系统进

行仿真。仿真结果验证了所设计的基于余弦角加速度路径规划

方法及基于特征模型的自适应控制策略的有效性。

１　挠性航天器数学模型

本文采用欧拉角对带有大面积太阳帆板和天线等种类繁多
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的挠性附件的航天器姿态控制系统进行描述，按照狔－狓－狕

的旋转方式，可得其运动学［８］方程为：


φ＝ （ω３ｃｏｓψ－ω１ｓｉｎψ）ｓｅｃθ

θ＝ω１ｃｏｓψ＋ω３ｓｉｎψ

ψ＝ω２－（ω３ｃｏｓψ－ω１ｓｉｎψ）ｔａｎ
烅

烄

烆 θ

（１）

　　挠性航天器混合坐标下动力学方程为：

犑ω＋ω×犑ω＋犆０̈η＝犜犮＋犜犱

¨
η＋２ξΛ


η＋Λ

２

η＝－犆０
｛ ω

（２）

式中，犑∈犚
３×３ 为航天器的转动惯量矩阵；ω＝ ［ω１　ω２　ω３］

犜

∈犚
３ 为刚体转角速度矢量；犆０∈犚

３×３为太阳帆板振动和中心

刚体的耦合矩阵；犜犮 为作用在刚体上的控制力矩；犜犱＝ ［犜犱１

犜犱２犜犱３］
犜 为作用在刚体上的干扰力矩；η∈犚

狀×１为太阳帆板

振动模态坐标；ξ＝ｄｉａｇ（ξ１，ξ２，．．．，ξ狀）为太阳帆板振动模

态阻尼比；Λ ＝ｄｉａｇ（Λ１，Λ２，．．．，Λ狀）为太阳帆板振动模态

频率矩阵；ω×为矢量ω的斜对称矩阵。

２　挠性航天器姿态控制器结构设计

２１　挠性航天器姿态控制器总体结构设计

通过对航天器姿态动力学和运动学模型的分析，挠性航天

器作为一个 ＭＩＭＯ的非线性耦合系统，可以利用特征模型的

思想进行建模和分析［７］。

由式 （２）可以看出，航天器存在着刚柔强耦合作用。在

挠性航天器姿态大角度机动过程中，我们往往需要航天器从初

始角度到达给定角度，即实现近似阶跃的跳变。但若直接输入

阶跃信号，则会导致角加速度ω发生突变；根据式 （２）所描

述的振动方程可知，ω的突变相当于给太阳帆板一个强脉冲，

会激起挠性附件的强烈振动。通过不同的路径规划方法对输入

的指令信号进行柔化，可以不同程度上缓解挠性附件振动的

影响［９］。

另外，在卫星实际的工况中，由于航天器推进系统和测量

机构存在上限范围，故其姿态机动的角速度与角加速度具有上

限。如何兼顾航天器刚柔强耦合的特性和测量机构本身参数的

限制，使得对其姿态路径规划问题的研究具有了必要性。

由文献 ［１０］可知，对于三轴耦合的挠性航天器姿态控

制，未加路径规划方法时，基于特征模型的黄金分割控制的姿

态稳定度比四元数反馈控制高出一个数量级以上，且控制参数

调整较为简单，控制效果较为理想。但由于未对输入信号进行

柔化处理，对挠性附件振动的抑制作用不明显。为了解决上述

特征模型自适应控制器存在的问题，引入了基于余弦角加速度

的路径规划方法。

根据上述分析，基于姿态路径规划的挠性航天器姿态控制

系统结构如图１所示。

图１　挠性航天器姿态控制器结构框图

２２　基于余弦函数的姿态机动路径规划方法设计

基于余弦函数的角加速度路径规划方法，可以减少太阳帆

板的振动的激发，而且可以缓解角速度和角加速度的阈值问题。

基于余弦函数的角加速度的表达式为：

犪＝

－
犪ｃｏｓ＿ｍａｘ
２
ｃｏｓ

２π
犜ｃｏｓ１（ ）狋 ＋犪ｃｏｓ＿ｍａｘ２

狋∈ （０，犜ｃｏｓ１）

０ 狋∈ （犜ｃｏｓ１，犜ｃｏｓ１＋犜ｃｏｓ２）

犪ｃｏｓ＿ｍａｘ
２
ｃｏｓ（

２π
犜ｃｏｓ１

（狋－犜ｃｏｓ１－犜ｃｏｓ２））

－
犪ｃｏｓ＿ｍａｘ
２

　　　狋∈ （犜ｃｏｓ１＋犜ｃｏｓ２，２犜ｃｏｓ１＋犜ｃｏｓ２

烅

烄

烆
）

（３）

　　主要的设计思路是：将航天器的角加速度机动过程分为加

速、匀速和减速３个阶段，其中加速和减速段分别设计成一个

完整周期对称的余弦函数曲线，从余弦函数的极小值开始规

划，使得启动时角加速度珔ω的跳变很缓慢，基本上无突变，根

据挠性附件振动方程 （２）可知，启动时未给挠性附件一强脉

冲，达到了抑制挠性振动的作用。角加速度的匀速段设为零。

对角加速度积分可以获得姿态机动的角速度轨迹；对角加速度

轨迹做二次积分，可以得到航天器整个姿态机动过程中的角度

位置。如图２所示。

图２　余弦角加速度机动路径规划图

由于受航天器实际运行过程中测量机构的限制，角速度的

测量值存在一个阈值，故在对航天器进行姿态机动路径规划

时，先要将角加速度和角速度的值控制在 （０，犪ｃｏｓ＿ｍａｘ）和

（０，犞ｃｏｓ＿ｍａｘ）之内，并且要求总的机动时间狋ｃｏｓ＿ｍａｘ ＝２犜ｃｏｓ＋

犜ｃｏｓ２尽可能地达到最小；要求航天器姿态机动过程结束后，其

角加速度和角速度值最终趋于零，姿态角位置最终稳定在给定

角度ξｅｎｄ。

２３　基于特征模型的挠性航天器自适应控制器设计

２．３．１　特征模型

挠性航天器作为一个多输入多输出的非线性强耦合系统，

可以利用特征建模思想对其建模［１１］。典型的ＳＩＳＯ的非线性时

变系统的状态方程［１１］如下所示：

狓
（狀）
＝犃１（狓，狋）狓＋犃２（狓，狋）珚狓＋．．．＋犃狀（狓，狋）狓

（狀－１）
＋

犅狅（狓，狋）狌＋犅１（狓，狋）珔狌＋．．．＋犅犿（狓，狋）狌
犿 （４）

　　其中：狓＝ （狓１，．．．，狓狀）
犜 表示系统输出，狌＝ （狌１，狌２．．．，

狌狆）
犜 表示系统输入，犃犻（狓，狋）∈犚

狀×狀，犅犼（狓，狋）∈犚
狀×狆。

假设所有的犃犻（狓，狋），犅犼（狓，狋）表示的元素有界，且输入狌犻

及其各阶导数也上界，输出狓犼 及其各阶导数也有上界。

参照文献 ［１１］中的定理，将挠性航天器看作一个最小相

位系统，则可建立如下三输入三输出的特征模型：
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狔φ（犽＋１）＝犳１１（犽）狔φ（犽）＋犳２１（犽）狔φ（犽）＋犵１１（犽）狌φ（犽）＋

犵１２（犽）狌θ（犽）＋犵１３（犽）狌ψ（犽）

狔θ（犽＋１）＝犳１２（犽）狔θ（犽）＋犳２２（犽）狔θ（犽）＋犵２１（犽）狌φ（犽）＋

犵２２（犽）狌θ（犽）＋犵２３（犽）狌ψ（犽）

狔ψ（犽＋１）＝犳１３（犽）狔ψ（犽）＋犳２３（犽）狔ψ（犽）＋犵３１（犽）狌φ（犽）＋

犵３２（犽）狌θ（犽）＋犵３３（犽）狌ψ（犽

烅

烄

烆 ）

（５）

　　写成一般的表达式为：

犢（犽＋１）＝

犳１１ ０ ０

０ 犳１２ ０

０ ０ 犳

熿

燀

燄

燅１３

犢（犽）＋

犳２１ ０ ０

０ 犳２２ ０

０ ０ 犳

熿

燀

燄

燅２３

犢（犽－１）＋

犵１１ 犵１２ 犵１３

犵２１ 犵２２ 犵２３

犵３１ 犵３２ 犵

熿

燀

燄

燅３３

犝（犽） （６）

　　上式可简写为：

犢（犽＋１）＝犉１犢（犽）＋犉２犢（犽－１）＋犌犝（犽） （７）

　　其中：犢 （犽）＝ ［狔φ （犽）　狔θ （犽）　狔ψ （犽）］
犜，犝 （犽）

＝ ［狌φ （犽）　狌θ （犽）　狌ψ （犽）］
犜。

为了避免在控制率设计中进行矩阵的求逆，参考文献

［１２］中的方法，对矩阵犌中的非对角线元素进行强制一步滞

后，即式 （６）中非对角线的元素控制量狌（犽）用狌（犽－１）代

替。则式 （６）可改写为：

犢（犽＋１）＝

犳１１ ０ ０

０ 犳１２ ０

０ ０ 犳

熿

燀

燄

燅１３

犢（犽）＋

犳２１ ０ ０

０ 犳２２ ０

０ ０ 犳

熿

燀

燄

燅２３

犢（犽－１）＋

犵１１ ０ ０

０ 犵２２ ０

０ ０ 犵

熿

燀

燄

燅３３

犝（犽）＋

０ 犵１２ 犵１３

犵２１ ０ 犵２３

犵３１ 犵３２

熿

燀

燄

燅０

犝（犽－１） （８）

２．３．２　参数辨识

采用梯度下降法对模型 （５）进行参数辨识，以俯仰轴参

数辨识为例：

θ^狌（犽＋１）＝θ^（犽）＋
λ１φ（犽）

φ
犜（犽）φ（犽）＋λ２

（狔（犽＋１）－θ
犜（犽）φ（犽））

θ^（犽＋１）＝π（^θ狌（犽＋１）） （９）

　　其中：^θφ （犽）＝ ［^犳１１ （犽） 　^犳１２ （犽） 　^犵１１ （犽） 　^犵１２

（犽）　^犵１３ （犽）］
犜 为特征参数的估计；

φ（犽）＝ ［狔φ（犽）　狔φ（犽－１）　狌φ（犽）　狌θ（犽－１）　狌ψ（犽－

１）］犜 为状态向量，π（·）为投影函数。

同理可得其他两轴的参数辨识结果。

２．３．３　控制器设计

黄金分割自适应控制律：

犝犵（犽）＝－ （^犌１＋Λ）
－１［犔１^犉１珟犢（犽）＋

犔２^犉２珟犢（犽－１）＋犌^２犝（犽－１）］ （１０）

　　逻辑微分控制律为：

犝犱（犽）＝犓犱［珟犢（犽）－珟犢（犽－１）］ （１１）

　　总控制率为：

犝（犽）＝犝犵（犽）＋犝犱（犽） （１２）

　　其中：^犉１，^犉２，^犌１，^犌２为犉１，犉２，犌１，犌２的在线辨识值，犔１＝

０．３８２，犔２ ＝０．６１８为黄金分割参数。Λ为一常数对角阵，其作

用是为了防止参数辨识过程中犌１ 发生奇异。珟犢（犽）＝犢（犽）－

犢犱（犽）为输出误差。犓犱是一对角阵，为了设计简单，犓犱仅在进

入稳态时调整一次，即进入稳态前选用小犓犱，进入稳态后选

用大犓犱。

黄金分割控制律能够加强航天器姿态系统的自适应性和鲁

棒性，使系统过渡过程趋于平稳；逻辑微分控制可以加快系统

的跟踪速度，减小系统超调和克服挠性附件振动。

３　仿真分析

为验证所提方案的有效性，对挠性航天器姿态机动控制系

统进行仿真，航天器参数如文献 ［９］所述：

犑０ ＝

６３９３．３１ ２６．９５ －２１．０９

２６．９５ ４７３７．３ １８６８．４８

－

熿

燀

燄

燅２１．０９ １８６８．４８ ８３６１．１３

，

Λ＝ｄｉａｇ（１．０２４６４，１．２３６７０，１．９１６１０，２．８５６３７，

　３．８７９０４）ｒａｄ／ｓ，

ξ＝ｄｉａｇ（０．００１，０．００１，０．００１，０．００１，０．００１），

犆０ ＝

０．３３５９０８ １８．３２１３ －２０．８８６４

－０．０１００５４７ －２０．８３６２ －２６．３４５２

２９．７１１９ ０．０７５２２１６ ０．５６１６２１

２０．０６３７ －０．３６４２２４ －０．７９０３７６

熿

燀

燄

燅０．０２４０１３３ １０．２２１９ ２７．９６８

，

犜犱 ＝

１．４×ｓｉｎ（０．００１狋＋０．８９）×１０－４＋４．３×１０－５

２．１ｓｉｎ（０．００１狋＋２．８４）×１０－４＋３．２×１０－４＋

　２．２ｓｉｎ（０．００１狋＋π／２）×１０－４

　－３ｓｉｎ（０．００１狋＋π／２）×１０－

熿

燀

燄

燅
６

，

取角误差带为２×１０－２ （°），角速度误差带为２×１０－３ （°／

ｓ）。

三轴姿态初始角度分别为－３０°，－１０°，－１０°；期望角度

为３０°，１０°，１０°。对比采用余弦角加速度路径规划方法和不

采用路径规划方法的自适应控制器的仿真结果。余弦角加速度

路径规划方法的参数为：犞犪犾犾狅狑犲犱＿ｍａｘ ＝２．５；

犪ｃｏｓ＿ｍａｘ ＝ ［０．５　０．５１　０．４８］；

犜ｃｏｓ＿ｍａｘ ＝ ［１０　１２　１０］

基于特征模型的自适应控制参数为：

Λ＝ｄｉａｇ（０．０００２，０．０００４，０．０００３），

犓犱１ ＝ｄｉａｇ（１０００，１３００，２１００），

犓犱２ ＝ｄｉａｇ（１３００，１７００，２８００）；

犑∈ ［０．５犑０，１．５犑０］。

不加路径规划方法的基于特征模型的自适应控制器的仿真

结果如图３和表１所示，加入余弦角加速度路径规划方法的基

于特征模型的自适应控制器仿真结果如图４和表２所示。

表１　不加路径规划方法的基于特征模型

的自适应控制器的控制性能表

犑

进入角误差

带时间／ｓ

（狓轴，狔轴，狕轴）

进入角速度误差

带时间／ｓ

（狓轴，狔轴，狕轴）

指向精度

／（°）

稳定度

／（°／ｓ）

犑０ （９３．８，８３．４，８６．０） （１００．４，１０７．８，１００．５）（０．８，２．７，１．６）（０．５，２．２，１．９）

０．５犑０ （６０．４，５７．９，８４．９） （６４．５，６５．５，９１．２） （０．４，１．１，０．７）（０．０３，０．０９，３．３）

１．５犑０（１２８．２，１０３．８，１０６．７）（１４６．２，１３０．７，１３７．４）（３．５，７．９，６．５）（４．１，７．６，６．５）
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图３　不加路径规划方法的基于特征

模型的自适应控制仿真结果图

图４　加入余弦角加速度路径规划方法的基于

特征模型的自适应控制仿真结果图

对比以上两张图表，从以下几个方面比较两种控制器性能：

１）超调量比较：不加路径规划时，系统角位置输出存在明显

表２　加入余弦角加速度路径规划方法的基于

特征模型的自适应控制器的控制性能表

犑
进入角误差带时间

／ｓ（狓轴，狔轴，狕轴）

进入角速度误差带时

间／ｓ（狓轴，狔轴，狕轴）

指向精度

／（°）

稳定度

／（°／ｓ）

犑０ （９９．１，８８．７，９４．０） （１０３．３，１０２．８，９９．４）（１．１，１．９，１．４）（０．２９，０．２３，０．３４）

０．５犑０ （６３．８，６９．９，８７．７） （６７．０，７５．５，９５．６） （０．３，０．８，０．９）（０．０７，０．０３，０．１９）

１．５犑０（１３０．８，１０６．２，１１０．４）（１２７．３，１３０．８，１２６．６）（２．５，３．１，４．３）（０．５０，０．４４，０．５３）

超调，而加入余弦角加速度路径规划方法的系统角位置输出超

调显著减小。

２）快速性比较：不加路径规划方法和加入余弦角加速度

路径规划方法的基于特征模型的自适应控制器在姿态角误差和

角速度误差的收敛速度方面基本一致。

３）指向精度和稳定度比较：不加路径规划时，指向精度

为１０－４ 数量级，稳定度为１０－４ 数量级；而加入余弦角加速度

路径规划方法的系统指向精度为１０－４ 数量级，稳定度可达

１０－５数量级，可见本实验设计的路径规划方法在指向精度相当

的基础上，稳定度更高。

４）太阳帆板振动强度比较：余弦角加速度路径规划下的

各个太阳帆板振动模态的强度均明显低于不加路径规划时的振

动强度，且高频振动分量较小。

５）鲁棒性比较：当挠性航天器存在着±５０％ 的转动惯量

不确定时，不加路径规划方法和加入余弦角加速度路径规划方

法的基于特征模型的自适应控制器的稳态精度量级均基本不

变，证明了所设计的基于特征模型的自适应控制器在惯量参数

不精确的情况下仍具有较好的控制效果。

综上所述，加入余弦角加速度路径规划方法的基于特征模

型的自适应控制器在挠性航天器姿态机动的稳定度、太抑制阳

帆板振动、系统鲁棒性等性能方面，均优于不加路径规划方法

的基于特征模型的自适应控制器。

４　总结

本文分析了挠性航天器多输入多输出的动力学模型并给出

了其特征模型；在此基础上，为解决常规控制无法有效抑制挠

性附件振动的问题，设计了基于余弦角加速度的路径规划的特

征模型自适应控制方法；与不加路径规划方法的基于特征模型

的自适应控制器相比，显著提高了姿态控制的稳态精度和动态

特性，通过仿真验证了所设计控制器的有效性。但特征模型的

参数辨识比较繁琐，还需进一步探索更为有效的参数辨识方法。

参考文献：

［１］ＡｒｄｕｉｎｉＣ，ＢａｉｏｃｃｏＰ．Ａｃｔｉｖｅｍａｇｎｅｔｉｃｄａｍｐｉｎｇａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ

ｇｒａｖｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｓｔａｂｉｌｉｚｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅＣｏｎ

ｔｒｏｌ＆Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１５，２０ （１）：１１７ １２２．

［２］乔小林，姜励锋，曹延华．基于矩阵星图识别算法的卫星三轴姿态

确定方法研究 ［Ｊ］．计算机测量与控制，２００７，１５ （１２）：１８３２

１８３４，１８６０．

［３］冉德超，倪　庆，绳　涛，等．基于自适应二阶终端滑模的航天器

有限时间姿态机动算法 ［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１７ （１）：６

１０．

（下转第８１页）


