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带有干扰观测器的凝视航天器姿态变结构控制
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摘　要：研究了实现对地凝视观测时的航天器姿态控制问题．首先介绍了对地凝视模式及其成像优点，继而
推导出实现对地凝视的期望姿态四元数和期望角速度，在此基础上得到姿态相对动力学和运动学方程；考虑

到提高凝视成像精度、延长成像时间的要求，设计了一种变结构控制律，并采用干扰观测器的方法来抑制变

结构控制的固有振颤，提高控制效果，并对这种方法和传统控制方法进行了比较．仿真结果表明，在实现对地
凝视的姿态控制过程中，设计的控制器响应速度更快，具有更好的鲁棒性，并减弱了变结构控制的振颤问题．
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　　低轨航天器在对地监测时，有时需要光学遥
感器连续对准地面目标成像．目前应用在低轨对
地观测航天器上的相机的工作模式主要包括：利

用航天器平台的运动推扫成像和利用扫描装置扫

描成像，但两种方法都有一定的缺陷．推扫成像需
要航天器平台的往复运动来实现，而扫描成像其

机构复杂，图像易产生畸变．近年来，凝视模式被
应用在观测航天器上［１－３］．对地凝视模式是指通
过精确的姿态控制使光学遥感器观测地面目标时

其光轴在特定的观测时间内“盯住”目标不动．与
其它成像模式相比，具有如下优点：１）成像效率
高，图像的畸变小，可获得较高的分辨率；２）在
“凝视”模式中不需要机械扫描和平台的摆动，可

减轻质量和功耗，具有一定的工程应用价值；３）
可同时连续地观测全视场内发生的现象，可实时、

定点地观测；４）可灵活、机动的获得图像，根据用
户需要直接定制图像；

由于变结构控制具有快速响应、对参数变化

及扰动不灵敏、无需系统在线辨识等优点［４－５］，被

广泛应用在航天器控制的理论研究上［６－８］．然而，
变结构控制本质上的不连续的开关特性会引起系

统的振颤．振颤不仅影响控制的精确性，还会增加
能量消耗，耗损控制器件．文献［９］采用边界层的
方法，即用饱和函数来抑制变结构控制项带来的

振颤，但边界层的厚度不可避免地需要在控制精

度和系统鲁棒性之间进行折衷和权衡，而且这种

方法只能任意的接近滑模，不能使状态收敛到滑

模；文献［１０］设计了自适应模糊变结构控制器来



抑制振颤，但这种方法会带来估计值无限增大的

缺点，其控制算法较为复杂．
本文针对低轨航天器通过姿态控制实现对地

凝视成像的问题，设计了基于干扰观测器的变结

构控制器．首先利用航天器的姿态运动学推导出
实现对地凝视的期望姿态角、四元数以及期望角

速度和角加速度，继而根据航天器姿态动力学和

运动学设计了一种变结构控制律，考虑到航天器

在低轨运行时会遇到多种干扰，进而加剧变结构

控制的固有振颤问题，采用设计干扰观测器的方

法来抑制这种振颤，用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论证明
了系统的稳定性，并且比较这种控制方法与传统

的控制方法．最后对控制系统进行了仿真验证，验
证了所设计的变结构控制器的有效性．

１　实现对地凝视的运动学问题
１１　期望的姿态四元数

在对地凝视的过程中，必须利用从航天器到

地面目标的向量来确定期望的姿态．首先根据轨
道信息可求出轨道坐标系下航天器到地心的向量

ｒ１，然后根据地理信息求出地面目标到地心的向
量ｒ２，将两个向量相减可得到从航天器到地面目
标的向量ｌ．

从地面目标到地心的向量在轨道坐标系下的

分量为

ｒ２ ＝Ａ１·Ａ２·Ｘ１．
其中：ｒ２为地面目标到地心的向量在轨道坐标系
下的分量；Ａ１为地心惯性坐标系到轨道坐标系的
变换矩阵；Ａ２为地球固连坐标系到地心惯性坐标
系的变换矩阵；Ｘ１为地面目标到地心的向量在地
球固连坐标系下的分量，可由地心经纬度求得．

航天器到地心的向量在轨道坐标系下的分量为

ｒ１ ＝Ｒｓ·［０，０，１］
Ｔ．

其中：Ｒｓ为航天器的轨道半径．则在轨道坐标系
下，航天器到地面目标的向量为ｌ＝ｒ１－ｒ２，其单
位向量ρ＝｜｜ｌ｜｜－１ｌ．

假设凝视ＣＣＤ相机固定在航天器本体坐标系
的Ｚ轴．当航天器处于对地凝视的理想姿态时，其视
线轴应该保持对准地面目标，则ρ在本体系的坐标
投影应该保持为［０，０，１］Ｔ．即有ρｏ ＝Ａｏｂρｂ

［ρｏｘ，ρｏｙ，ρｏｚ］
Ｔ ＝Ａｏｂ·［０，０，１］

Ｔ．
其中：Ａｏｂ为本体系到轨道坐标系的转换矩阵；
ρｏｘ，ρｏｙ，ρｏｚ为 ρ在轨道坐标系下的分量；利用
ｘ－ｙ－ｚ的欧拉转动顺序可以得到期望的姿态
角：翻滚角φ，俯仰角θ和偏航角 ψ．姿态角和 Ａｏｂ
的表达式如下：

φ＝ａｒｃｔａｎ－
ρｏｙ
ρ( )
ｏｚ

，θ＝ａｒｃｓｉｎ（ρｏｘ），

ψ＝ａｒｃｔａｎ－
ρｏｘρｏｙ
ρ( )
ｏｚ

．

Ａｏｂ ＝
ｃｏｓθｃｏｓψ －ｃｏｓθｓｉｎψ ｓｉｎθ

ｃｏｓｓｉｎψ＋ｓｉｎｓｉｎθｃｏｓψ ｃｏｓｃｏｓψ－ｓｉｎｓｉｎθｓｉｎψ －ｓｉｎｃｏｓθ
ｓｉｎｓｉｎψ－ｃｏｓｓｉｎθｃｏｓψ ｓｉｎｃｏｓψ＋ｃｏｓｓｉｎθｓｉｎψ ｃｏｓｃｏｓ







θ

　　因此，根据欧拉角四元数的转换关系可以求
出实现对地凝视所期望的姿态四元数ｑｄ．
１２　期望的参考角速度

设ω０为不同坐标系的相对速度，根据刚体运
动学可得

ρ×ρ· ＝ρ×（ω０×ρ）＝（ρ·ρ）ω０－（ω０·ρ）ρ．
欲保证对地凝视，ＣＣＤ相机对目标拍摄无相

对的旋转，则在有效载荷的视线轴上没有角速度

分量，因此要保证航天器在运动过程中角速度与

本体Ｚ轴（即视线轴）垂直，则有ω０·ρ＝０，所以
对地凝视期望的角速度为

ωｄ ＝ρ×ρ
·．

其中：ρ· ＝ｄｄｔ
ｌ

｜｜ｌ( )｜｜＝（Ｉ－ρ·ρＴ）
ｌ
·

｜｜ｌ｜｜．

故　 ωｄ＝ρ×ρ
· ＝ρ×（Ｉ－ρ·ρＴ） ｌ

·

｜｜ｌ｜｜．

式中：Ｉ为单位矩阵．对角速度直接求导可得期望

的角加速度ωｄ
· ．ωｄ与ωｄ

·
分别是描述在轨道坐标

系下的轨道坐标系相对于地心惯性坐标系的期望

角速度和期望角加速度．
１３　动力学与运动学方程

航天器的姿态动力学方程为［１１］

Ｊω· ＋ω×（Ｊω）＋ｕ＝ｄ． （１）
其中：Ｊ为转动惯量矩阵；ω为相对于惯性坐标系
下的角速度在本体系的投影；ｕ为控制力矩；ｄ为
干扰力矩．

航天器的姿态运动学方程为

ｑ· ＝０．５Ω（ω）·ｑ． （２）
式中：ｑ为航天器姿态四元数；

Ω（ω）＝

　０ 　ωｚ －ωｙ ωｘ
－ωｚ 　０ 　ωｘ ωｙ
　ωｙ －ωｘ 　０ ωｚ
－ωｘ －ωｙ －ωｚ













０

．

已知ωｄ是轨道坐标系相对于地心惯性坐标
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系的期望角速度，则有

ωｅ＝ω－Ａ３·ωｄ． （３）
其中：ωｅ为本体系相对于轨道坐标系的误差角速
度；Ａ３为基于误差四元数ｑｅ的轨道坐标系到本体
系的转换矩阵；满足式

Ａ３ ＝（ｑ
２
０ｅ－ｑ

Ｔ
ｖｅｃｑｖｅｃ）Ｉ＋２ｑｖｅｃｑ

Ｔ
ｖｅｃ－２ｑ０ｅＱ．

其中：Ｑ＝
０ －ｑ３ｅ　 ｑ２ｅ
ｑ３ｅ ０ －ｑ１ｅ　

－ｑ２ｅ　 ｑ１ｅ









０

．

应用四元数乘法定义ｑｅ为
ｑｅ＝ｑ

－１
ｄ ｑ．

其中：ｑｅ＝［ｑ０ｅ　ｑｖｅｃ］
Ｔ，ｑｖｅｃ是ｑｅ的矢量部分．

对于ω＝［ω１　ω２　ω３］
Ｔ，定义

ω×＝
０ －ω３　 ω２
ω３ ０ －ω１　

－ω２　 ω１









０

．

　　由式（１）～（３）可以得到基于ωｅ的相对动力
学方程和相对运动学方程，如下式：

Ｊω·ｅ＝－（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）×Ｊ（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）－

Ｊ（Ａ３
·
·ωｄ＋Ａ３·ωｄ

·
）－ｕ＋ｄ． （４）

　　　　　　ｑ·ｅ＝
１
２Ω（ωｅ）·ｑｅ （５）

其中：Ａ３
·

＝－ω×Ａ３；
因此，控制器的设计目标应使由式（４）和式

（５）描述的闭环系统保持稳定，误差四元数 ｑｅ和
误差角速度ωｅ趋近于０．

２　控制器的设计
设四元数和角速度反馈控制器可以应用在对

地凝视的姿态控制上，即

　ｕ＝Ｄωｅ＋Ｋｑｖｅｃ－ω×（Ｊω）－Ｊ（Ａ３ωｄ）．（６）
其中：Ｄ与Ｋ为正定矩阵，Ｊ为转动惯量．

采用式（６）设计的控制器可以完成对地凝视
的姿态控制问题．但由于实现对地凝视时，航天器
飞行在低轨道，绕地球飞行的周期较短，干扰力矩

较大，因此需要一种快速响应以及对参数不确定

和外干扰不敏感的控制方法，以延长凝视时间，提

高凝视精度，而滑模变结构控制具有上述的优点．
２．１　变结构控制器设计

定义切换函数为

ｓ＝ωｅ＋ｋｑｖｅｃ＝ω－Ａ３·ωｄ＋ｋｑｖｅｃ．
式中：ｋ＝ｄｉａｇ［ｋ１　ｋ２　ｋ３］，ｋｉ＞０，ｉ＝１，２，３；
ｓ＝［ｓ１　ｓ２　ｓ３］

Ｔ，分别对应于ｋ１，ｋ２，ｋ３．
常规的变结构控制器可以设计为

ｕ＝ｕｅｑ＋ｕｖｓｓ．

式中：ｕｅｑ为等效控制，满足 ｓ＝０；ｕｖｓｓ为切换控
制，满足对参数变化和外部干扰的鲁棒控制．则有

ｕｅｑ＝－（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）×Ｊ（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）＋

Ｊ（ω×ｅＡ３·ωｄ－Ａ３·ωｄ
·

）＋ｋＪｑｖｅｃ．
ｕｖｓｓ＝Ｇｓｇｎ（ｓ）．

其中ｓｇｎ（ｓ）为符号函数，Ｇ为正定对角阵．因此，
变结构控制器为

ｕ＝－（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）×Ｊ（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）＋

Ｊ（ω×ｅＡ３·ωｄ －Ａ３·ωｄ
·

）＋ｋＪｑｖｅｃ ＋
Ｇｓｇｎ（ｓ）． （７）

滑动模态存在是应用滑模变结构控制的前

提，即满足滑动模态到达条件ｓｓ＜０．
将该到达条件表示成 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数型的到

达条件，选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为
Ｖ＝０．５ｓＴＪｓ．

则根据动力学方程式（４）有

Ｖ＝ｓＴＪｓ＝ｓＴＪ（ωｅ
·

＋ｋｑｖｅｃ）＝ｓ
Ｔ（－（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）×

　　Ｊ（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）＋Ｊ（ω
×
ｅＡ３·ωｄ－Ａ３·ωｄ

·

）＋
　　Ｊｋｑｖｅｃ－ｕ＋ｄ）＝ｓ

Ｔ（ｄ－Ｇｓｇｎ（ｓ））． （８）
若存在

｜ｄｉ｜ｍａｘ＜Ｇｉｉ． （９）
使ｓＴ与ｄ－Ｇｓｇｎ（ｓ）异号，Ｖ＜０，满足到达条件．
由式（９）可知，Ｇ是变结构控制切换项的增益，它
决定着变结构控制的振颤的大小，且 Ｇ受到干扰
ｄ的影响．当干扰较大时，Ｇ会增大，从而增大控
制系统的振颤，影响航天器平台的稳定．由于航天
器运行在低轨道时，会遇到多种摄动和干扰．为提
高姿态控制的精确性，保证观测时航天器平台的

稳定性，进而提高凝视成像质量，变结构控制器的

设计在保证快速性和鲁棒性外，还应有效的减小

其振颤．
因此，设计带干扰观测器的变结构控制器为

ｕ＝ｕｆ＋ｕｓ＋Ｐωｅ＋ｄ^． （１０）
其中：Ｐ为正定对角阵；^ｄ为对干扰ｄ的估计；ｕｆ为
前馈项，且

　ｕｆ＝－（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）×Ｊ（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）＋

Ｊ（ω×Ａ３·ωｄ－Ａ３·ωｄ
·

）．
则由式（４）可得

ε·ｅ＝－Ｊ
－１Ｐωｅ＋Ｊ

－１ｄ－Ｊ－１（^ｄ＋ｕｓ）．
干扰观测器可以设计为如下形式：

ｆ^
·

ω^·[ ]
ｅ

＝ ０ ０[ ]Ｉ Ａ

ｆ^

ω＾[ ]
ｅ

＋ 　０
－[ ]１ｕ１＋

Ｋ１
Ｋ[ ]
２

［ωｅ－ω
＾
ｅ］．

式中：ω＾ｅ是对 ωｅ的估计，Ｋ１和 Ｋ２为增益矩阵，
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ｕ１ ＝Ｊ
－１（ｕｓ＋ｄ^）；Ａ＝－Ｊ

－１Ｐ；ｆ＝Ｊ－１ｄ．
２．２　稳定性分析

取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为Ｖ＝Ｖ１＋Ｖ２．其中Ｖ１ ＝

０．５槇ｄＴＪ′槇ｄ＋０．５珟ωｅ
ＴＪ珟ωｅ，Ｖ２ ＝０．５ｓ

ＴＪｓ，Ｊ′＝Ｋ－１１，

珟ωｅ＝ωｅ－ωｅ
＾
，则Ｖ１

·

＝槇ｄＴＪ′（ｄ
·

－ｄ
＾
·

）＋珟ωｅ
ＴＪ（ωｅ

· －

ω^ｅ
·
），假设干扰为慢时变信号，则 ｄ＝０，

Ｖ１
·

＝珘ｄＴＪ′［－Ｋ１（ωｅ－ωｅ
＾
）］＋珟ωｅ

Ｔ［－Ｐωｅ＋

ｄ－ｄ^－ｕｓ－（－Ｐωｅ
＾ －（ｕｓ＋ｄ^）＋ｄ^＋

ＪＫ２（ωｅ－^ωｅ））］＝－珟ωｅ
Ｔ（Ｐ珟ωｅ＋ＪＫ２珟ωｅ）＝

－珟ωｅ
Ｔ（Ｐ＋ＪＫ２）珟ωｅ． （１１）

因此，由式（１１）可知存在Ｋ２使得Ｖ１
·

＜０；

Ｖ２
·

＝ｓＴＪｓ
·

＝ｓＴ（－Ｐωｅ＋珘ｄ－ｕｓ＋Ｊｋｑｖｅｃ）．
这里取ｕｓ＝Ｇｓｇｎ（ｓ）＋Ｊｋｑｖｅｃ－Ｐωｅ，则

Ｖ２
·

＝ｓＴＪｓ＝ｓＴ（珘ｄ－Ｇｓｇｎ（ｓ））． （１２）

　　为保证Ｖ２
·

＜０，需
｜Ｇｓｇｎ（ｓ）｜ｉ＞｜珘ｄ｜ｉｍａｘ＝｜ｄ－ｄ^｜ｉｍａｘ．

因此有Ｖ１
·

＜０，Ｖ２
·

＜０，Ｖ＜０，则系统保证稳
定，滑动模态满足到达条件．对比式（８）和（１２）可
知，采用干扰观测器后，干扰项由ｄ变为了ｄ－^ｄ，由
此切换项增益Ｇ大大降低，有效地降低了振颤．
２．３　鲁棒性分析

当存在模型误差Ｊ＝Ｊ０＋ΔＪ时，Ｊ０为标称转
动惯量，ΔＪ为不确定部分．则在设计控制器式
（１０）和式（７）时，取标称转动惯量Ｊ０，即有
　ｕ＝－（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）×Ｊ０（ωｅ＋Ａ３·ωｄ）＋

Ｊ０（ω
×
ｅＡ３·ωｄ －Ａ３·ωｄ

·

）＋ｋＪ０ｑｖｅｃ ＋
Ｇｓｇｎ（ｓ）．

因此，所设计的控制器不依赖于不确定部分，

只与标称模型参数和状态参数有关，对模型参数

和扰动具有鲁棒性．

３　仿真及结果
取太阳同步圆轨道，轨道半径为ａ＝２６８ｋｍ，

ｉ＝９６４°，真近点角随航天器的运动而变化；航天器

的轨道周期Ｔ＝２π ａ３／槡 μ；地球固连坐标系相对于
惯性坐标系的转动角速度 Ωｅ ＝７２９２１１５９×
１０－５ｒａｄ／ｓ；转动惯量参数Ｊ＝ｄｉａｇ｛５０，５０，２５｝ｋｇ·ｍ２；
设干扰力矩

ｄ＝
２（１＋ｓｉｎωｏｒｂｔ）

１＋ｃｏｓωｏｒｂｔ

２（１＋ｓｉｎωｏｒｂｔ









）

×１０－４Ｎ·ｍ．

其中ωｏｒｂ是轨道角速度．设地面目标位于北纬
３０°，东经１２０°，设圆轨道的地心经纬度等于地理
经纬度．

通过仿真得到采用式（６）和式（７）控制时的
欧拉角跟踪期望欧拉角变化曲线，姿态误差角速

度曲线，控制力矩曲线，分别如图１～５所示．由仿
真结果可知，当采用式（６）控制器时，能有效的实
现对地凝视的姿态控制，从２００ｓ以后系统趋于
稳定．当采用式（７）的变结构控制律时，能明显地
减少响应时间，加快收敛速度，改善对地凝视的姿

态控制精度，但同时存在较大的振颤．
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图１　欧拉角曲线
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图２　姿态误差角速度曲线
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图３　基于变结构控制的欧拉角曲线
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图４　基于变结构控制的姿态误差角速度
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图５　基于变结构控制的控制力矩曲线

　　图６和 图７是当存在较大模型误差ΔＪ以及
同时增大外干扰力矩一倍时的仿真结果．通过仿
真可验证所设计的变结构控制器对参数变化和外

干扰具有较好的鲁棒性．
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图６　基于变结构控制的欧拉角曲线
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图７　基于变结构控制的姿态误差角速度

　　图８～１０是带有干扰观测器的变结构控制器
的仿真结果，对比图３～５与图８～１０可知，采用式
（１０）所设计的控制器能够减弱振颤，同时能够完成
对地凝视的姿态控制要求，保证快速性和鲁棒性．
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图８　欧拉角曲线
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图９　误差角速度曲线
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图１０　控制力矩曲线

４　结　论
１）介绍了航天器对地凝视模式，分析了其对

于观测成像的优势；

２）建立了基于误差角速度和误差四元数的
姿态动力学和运动学方程，设计了一种带干扰观

测器的变结构控制器，并和其他控制方法进行比

较，仿真结果表明该控制器能够完成对地凝视的

姿态控制要求，其响应速度较快，可以有效延长对

地凝视的时间；控制精度较高，系统保持稳定且鲁

棒性好，进而能够提高凝视观测的质量．
（下转第１４１７页）
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