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航天器姿态跟踪的几乎干扰解耦控制
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摘　要：研究了有界干扰力矩作用下航天器姿态跟踪的几乎干扰解耦控制问题．采用修正罗德里格参数
（ＭＲＰ）作为航天器的姿态描述．利用非线性系统中的微分几何理论，通过反馈线性化方法设计跟踪控制器，
使得在实现姿态跟踪的同时，实现了对系统的几乎干扰解耦控制，即在Ｌ２增益意义下实现了从干扰到跟踪
误差的影响任意小，并通过Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法证明了干扰对跟踪误差的Ｌ２增益可以通过调节相关参数实现任意
减小，同时保证了姿态跟踪误差系统是全局一致最终有界稳定的．最后进行数学仿真研究，验证了所设计的
几乎干扰解耦控制器的可行性和有效性．
关键词：姿态跟踪；几乎干扰解耦；反馈线性化；Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法；全局一致最终有界稳定
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　　作为航天器系统诸多分系统的重要子系统之
一，航天器姿态控制系统直接影响着卫星的工作

性能和使用寿命．其实际在轨飞行时不可避免地
受到空间各种环境力矩（如重力梯度力矩、太阳

辐射力矩、气动力矩和地磁力矩等）和非环境力

矩（如飞轮等执行机构的内部摩擦、航天器活动

部件的转动以及执行机构的安装误差等）的作

用．所有干扰力矩都会对航天器姿态控制性能产
生一定影响，因此干扰力矩的抑制问题已经成为

高精度高稳定度航天器姿态控制系统的重要研究

内容之一．
干扰解耦控制，就是对给定的系统设计控制

器，使得输出与干扰是无关的，但大多数的非线性

系统不满足可干扰解耦的充要条件［１］，无法实现

干扰解耦．针对此问题，相关学者提出了几乎干扰



解耦控制［２］，即设计控制器使得在Ｌ２增益意义上
干扰对输出的影响可以任意小．几乎干扰解耦问
题首先在线性系统中提出并得到了基本解决，而

在非线性系统中一直是研究的热点之一．国际上
提出各种方法如逆最优控制［３］，非线性 Ｈ∞ 控

制［４－５］，Ｈ∞自适应模糊控制
［６］以及反馈线性化和

前馈神经网络相结合的控制方法［７］等，还有不少

针对某些特殊的非线性系统［８－９］的研究方案，如

文献［１０］针对一类不确定时滞系统，根据线性矩
阵不等式和代数 Ｒｉｃｃａｔｉ方程设计了静态状态反
馈控制器，实现系统的鲁棒Ｈ∞ 几乎干扰解耦，文
献［２］则通过输出反馈实现了一类带不确定输入
动态非线性系统的鲁棒几乎干扰解耦和镇定

问题．
然而采用几乎干扰解耦控制思想解决航天器

姿态控制问题的研究结果较少，几乎没有文献论

述．本文基于非线性系统的微分几何理论中的相
对阶概念，针对由修正罗德里格参数（ＭＲＰ）描述
的刚体航天器姿态跟踪误差运动模型，利用反馈

线性化的方法设计跟踪控制器，实现了跟踪系统

的几乎干扰解耦控制，即从有界干扰到姿态跟踪

误差的Ｌ２增益可以通过调节相关参数实现任意
地减小，并通过Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法证明了姿态跟踪误
差的全局一致最终有界稳定性．最后对姿态跟踪
系统进行了数学仿真，结果表明了所提出方案是

有效可行的．

１　航天器运动模型

刚体航天器的动力学方程为［１１］

Ｊω＝－［ω×］Ｊω＋ｕ＋ｄ． （１）

式中：ω＝［ω１ ω２ ω３］Ｔ表示航天器本体坐标
系相对于地心惯性坐标系且表示在本体坐标系上

的姿态角速度向量；Ｊ∈ Ｒ３×３为航天器的对称正

定转 动 惯 量 矩 阵；ｕ ＝ ［ｕ１ ｕ２ ｕ３］Ｔ、ｄ ＝

［ｄ１ ｄ２ ｄ３］Ｔ分别表示航天器在轨飞行时的三
轴控制力矩向量和所受干扰力矩向量；另外，对任

意ｌ＝［ｌ１　ｌ２　ｌ３］
Ｔ，定义叉乘算子［ｌ×］如下：

［ｌ×］＝
０ －ｌ３　 ｌ２
ｌ３ ０ －ｌ１　

－ｌ２　 ｌ１









０

．

　　由ＭＲＰ参数σ＝［σ１　σ２　σ３］
Ｔ描述的航

天器非线性运动学方程为［１２］

σ＝Ｇ（σ）·ω．
其中矩阵Ｇ（σ）∈Ｒ３×３定义如下：

Ｇ（σ）＝１２
１－σ２
２ Ｉ３＋［σ

×］＋σσ( )Ｔ ．（２）
式中Ｉｎ为ｎ×ｎ维单位矩阵，σ

２ ＝σＴ·σ．
Ｇ（σ）矩阵满足如下性质：

Ｇ－１（σ）＝ １６
（１＋σ２）

ＧＴ（σ），

Ｇ－１（σ）σ＝ ４σ
１＋σ２

．

２　航天器姿态跟踪模型
令σｄ、σｅ分别表示惯性坐标系到期望坐标系

的期望ＭＲＰ向量和期望坐标系到本体坐标系的
误差ＭＲＰ向量．由σｅ表示的方向余弦矩阵Ｒ（σｅ）
定义为

Ｒ（σｅ）＝Ｉ３－
４（１－σ２ｅ）
（１＋σ２ｅ）

２［σ
×
ｅ］＋

８
（１＋σ２ｅ）

２［σ
×
ｅ］
２．

（３）
取ωｄ及ωｅ分别表示期望角速度向量和误差

角速度向量，则在本体坐标系中有关系式

ω＝ωｅ＋珟Ｒωｄ． （４）
其中珟Ｒ＝Ｒ（σｅ），且满足性质ｄ珟Ｒ／ｄｔ＝－［ω

×
ｅ］珟Ｒ．

将式（４）代入式（１），整理可得航天器的误差
动力学方程为

Ｊωｅ ＝－［ω
×
ｅ］Ｊω－Ｐωｅ－ｑ＋ｕ＋ｄ．（５）

式中矩阵Ｐ和向量ｑ定义如下：
Ｐ＝Ｊ［（珟Ｒωｄ）

×］＋［（珟Ｒωｄ）
×］Ｊ，

ｑ＝［（珟Ｒωｄ）
×］Ｊ珟Ｒωｄ＋Ｊ珟Ｒωｄ

{ ．
（６）

　　另一方面，由σｅ和ωｅ描述的误差运动学方
程为

σｅ ＝Ｇ（σｅ）ωｅ ＝珟Ｇωｅ． （７）
式中珟Ｇ＝Ｇ（σｅ），Ｇ（σｅ）定义同式（２）．

３　几乎干扰解耦控制设计
３１　相关基础知识

定义１［１２］　（向量相对阶）仿射型 ｍ维输入
ｍ维输出非线性系统

ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ，
ｙ＝ｈ（ｘ）{ ．

（８）

　　在ｘ０处具有关于输入ｕ的向量相对阶为｛ｒ１，
　ｒ２，　…，　ｒｍ｝，如果同时满足：
１）存在 ｘ０的一个邻域 Ｕ，对其中所有 ｘ有

ＬｇｊＬ
ｋ
ｆｈｉ（ｘ）＝０，对０≤ｉ≤ｍ，１≤ｊ≤ ｍ，ｋ＜

ｒｉ－１，其中

Ｌｋｆｈｉ（ｘ）＝
（Ｌｋ－１ｆ ｈｉ（ｘ））

ｘ
ｆ（ｘ），

·８· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４３卷　



ＬｇＬｆｈｉ（ｘ）＝
（Ｌｆｈｉ（ｘ））

ｘ
ｇ（ｘ）．

这里Ｌ为Ｌｉｅ导数．
２）ｍ×ｍ维矩阵

Ａ＝

Ｌｇ１Ｌ
ｒ１－１
ｆ ｈ１（ｘ） … ＬｇｍＬ

ｒ１－１
ｆ ｈ１（ｘ）

Ｌｇ１Ｌ
ｒ２－１
ｆ ｈ２（ｘ） … ＬｇｍＬ

ｒ２－１
ｆ ｈ２（ｘ）

  

Ｌｇ１Ｌ
ｒｍ－１
ｆ ｈｍ（ｘ） … ＬｇｍＬ

ｒｍ－１
ｆ ｈｍ（ｘ













）

，

在ｘ＝ｘ０处是非奇异的．定义 ｒ＝∑
ｍ

ｉ＝１
ｒｉ为系统

（８）的总相对阶．
定义２［１３］　（Ｋ类函数）连续函数α：［０，ａ）→

［０，∞），如果满足：
１）α（０）＝０；
２）α（ｐ）＞０，ｐ＞０；
３）α（·）是严格增函数；

则称该函数为Ｋ类函数．
定义３［１３］　（ＫＬ类函数）连续函数β：［０，ａ）×

［０，∞），如果满足：
１）对于固定的ｓ，β（γ，ｓ）关于γ是Ｋ类函数；
２）对于固定的γ，β（γ，ｓ）关于ｓ为减函数；而

且当ｓ→∞时，有β（γ，ｓ）→０成立，则称该函数
β（·，·）为ＫＬ类函数．

定义４［１３］　（微分同胚映射）若存在１个连
续可微的映射（ｘ），且对于所有的 ｘ∈ Ｕ，其逆
映射－１（（ｘ））＝ｘ存在且光滑（也是连续可微
的），则称：Ｕ→Ｒｎ为Ｕ和Ｒｎ之间的１个微分同
胚映射．

这里根据相对阶的概念，针对系统（８）定义１
个全局微分同胚映射

：Ｒｎ→Ｒｎ． （９）
为如下形式：

ξｉ＝

ξｉ１
ξｉ２


ξｉｒ














ｉ

＝

ｉ１
ｉ２


ｉｒ














ｉ

＝

Ｌ０ｆｈｉ（ｘ）

Ｌ１ｆｈｉ（ｘ）



Ｌｒｉ－１ｆ ｈｉ（ｘ













）

，　（ｉ＝１，２，…，ｍ），

ｋ（ｘ（ｔ））＝ηｋ（ｔ），　（ｋ＝ｒ＋１，ｒ＋２，…，ｎ）．
且满足

Ｌｇｊｋ（ｘ（ｔ））＝０，
（ｋ＝ｒ＋１，…，ｎ；　ｊ＝１，２，…，ｍ）．

　　引理１［１４］　 针对有界干扰 ｄ作用下的系统
（８），通过全局微分同胚映射（９）得到的误差系
统，如果设计反馈控制器ｕ满足如下要求：
１）系统是输入到状态稳定的；
２）对任意初始状态 ｘ（ｔ０），任意时刻 ｔ≥ ｔ０，

有

　｜ｙｉ（ｔ）－ｙ
ｉ
ｄ（ｔ）｜≤β１（‖ｘ（ｔ０）‖，ｔ－ｔ０）＋

　　 １
ｃ槡１

ρ１（ｓｕｐｔ０≤τ≤ｔ‖ｄ（τ）‖），（ｉ＝１，２，…，ｍ）．

（１０）
且

　∫
ｔ

０
［ｙｉ（τ）－ｙ

ｉ
ｄ（τ）］

２ｄτ≤ １ｃ２
［ρ２（‖ｘ（ｔ０）‖）］＋

　　∫
ｔ

ｔ０
ρ１（‖ｄ（τ）‖

２）ｄτ，（ｉ＝１，２，…，ｍ）．（１１）

其中：ｃ１、ｃ２是正数；ρ１、ρ２是Ｋ类函数；β１是ＫＬ类
函数；ｙｄ＝［ｙ

１
ｄ　ｙ

２
ｄ… ｙ

ｍ
ｄ］
Ｔ为期望输出向量．那么

称控制器 ｕ实现了输出跟踪和几乎干扰解耦
控制．
３２　控制器设计

取状态变量 ｘ＝［ｘＴ１　ｘ
Ｔ
２］
Ｔ，其中 ｘ１ ＝σｅ，

ｘ２ ＝ωｅ，则航天器姿态跟踪方程（５）～（７）可写
为如下三维输入三维输出方程：

ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ＋ｇ（ｘ）ｄ，
ｙ＝ｈ（ｘ）{ ．

（１２）

其中

ｆ（ｘ）＝
Ｇ（σｅ）ωｅ

－Ｊ－１［ω×ｅ］Ｊω－Ｊ
－１Ｐωｅ－Ｊ

－１[ ]ｑ，
ｇ（ｘ）＝［ｇ１　ｇ２　ｇ３］＝

０
Ｊ－[ ]１ ，

ｈ（ｘ）＝ｘ１．
由定义１可以判定，系统（１２）在平衡点ｘ０＝

［００００００］Ｔ处具有向量相对阶｛ｒ１，ｒ２，ｒ３｝＝
｛２，２，２｝，进而可知跟踪系统总的相对阶为 ｒ＝
６，与跟踪系统的维数相等，因此系统可完全线性
化，不存在内动态．

由映射（９），引入如下坐标变换：

ξｉ＝
ξｉ１
ξｉ[ ]
２

＝
Ｌ０ｆｈｉ（ｘ）

Ｌ１ｆｈｉ（ｘ
[ ]

）
＝
σｅｉ
σ[ ]
ｅｉ

，　（ｉ＝１，２，３），

（１３）
ξｉ１ ＝ξ

ｉ
２， （１４）

　ξｉ２ ＝
Ｌ１ｆｈｉ
ｘ
ｆ＋
Ｌ１ｆｈｉ
ｘ
（ｇｕ＋ｇｄ）＝

　　Ｌ２ｆｈｉ＋∑
３

ｊ＝１
（ＬｇｊＬ

１
ｆｈｉ）ｕｊ＋

　　∑
３

ｊ＝１
（ＬｇｊＬ

１
ｆｈｉ）ｄｊ　（ｉ＝１，２，３）， （１５）

ξ１ ＝ ξ１１ ξ２１ ξ[ ]３１
Ｔ ＝ ξ１２ ξ２２ ξ[ ]３２

Ｔ，（１６）

ξ２ ＝ ξ１２ ξ２２ ξ[ ]３２
Ｔ ＝ｂ＋Ａｕ＋Ａｄ．（１７）

其中Ａ，ｂ定义如下：
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Ａ＝

Ｌｇ１Ｌｆσｅ１ Ｌｇ２Ｌｆσｅ１ Ｌｇ３Ｌｆσｅ１
Ｌｇ１Ｌｆσｅ２ Ｌｇ２Ｌｆσｅ２ Ｌｇ３Ｌｆσｅ２
Ｌｇ１Ｌｆσｅ３ Ｌｇ２Ｌｆσｅ３ Ｌｇ３Ｌｆσｅ









３

，

ｂ＝［Ｌ２ｆσｅ１ Ｌ２ｆσｅ２ Ｌ２ｆσｅ３］Ｔ．
设计控制器ｕ如下：

ｕ＝Ａ－１（－ｂ＋ｖ）． （１８）
其中ｖ＝［ｖ１ ｖ２ ｖ３］Ｔ为参考输入信号．

将式（１８）其代入式（１６）、（１７）整理得到仿射
型非线性系统（１２）的线性化状态方程如下：

ξ１

ξ２

ξ









３
＝
珚Ａ ０ ０
０ 珚Ａ ０
０ ０ 珚







Ａ

ξ１

ξ２

ξ









３
＋
珋ｖ１
珋ｖ２
珋ｖ










３

＋

珔ｄ１
珔ｄ２
珔ｄ










３

．

其中珚Ａ＝ ０ １[ ]０ ０
，　珋ｖｉ＝

０
ｖ[ ]
ｉ

，

珔ｄｉ＝
０
φｉ

[ ]ｄ，φｉ＝
（Ｌ１ｆｈｉ）
ｘ

ｇ，（ｉ＝１，２，３）．

为分析问题方便，考虑第 ｉ（ｉ＝１，２，３）通
道状态方程：

ξｉ＝珚Ａξｉ＋珋ｖｉ＋珔ｄｉ．
定义系统的姿态跟踪误差为：

ｅｉ１ ＝ξ
ｉ
１，　ｅ

ｉ
２ ＝ξ

ｉ
２．

并将跟踪误差做如下变换：

珋ｅｉ１ ＝ｅ
ｉ
１，　珋ｅ

ｉ
２ ＝εｅ

ｉ
２．

其中ε＞０为可调参数．同时令参考输入信号
ｖｉ＝－ε

－２αｉ１ｅ
ｉ
１－ε

－１αｉ２ｅ
ｉ
２， （１９）

则得第ｉ通道的线性化误差状态方程
ε珋ｅ·ｉ＝Ａｉｃ珋ｅ

ｉ＋ε２珔ｄｉ，
其中

珋ｅｉ＝
珋ｅｉ１
珋ｅｉ[ ]
２

，Ａｉｃ ＝
０ １

－αｉ１　 －αｉ２[ ]　 ．

这里参数αｉ１，α
ｉ
２的选择满足矩阵 Ａ

ｉ
ｃ是 Ｈｕｒｗｉｔｚ稳

定的，且（Ａｉｃ）
ＴＰｉ＋ＰｉＡｉｃ ＝－Ｉ２有正定解Ｐ

ｉ．
令λｍｉｎ（Ｐ

ｉ）、λｍａｘ（Ｐ
ｉ）分别表示 Ｐｉ的最小和

最大特征值，取

λｍｉｎ ＝ｍｉｎ｛λｍｉｎ（Ｐ
１），λｍｉｎ（Ｐ

２），λｍｉｎ（Ｐ
３）｝，

λｍａｘ＝ｍａｘ｛λｍａｘ（Ｐ
１），λｍａｘ（Ｐ

２），λｍａｘ（Ｐ
３{
）｝，

（２０）
及正定Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数Ｖ为

Ｖ＝ｋ（ε）［Ｖ１＋Ｖ２＋Ｖ３］． （２１）
其中Ｖｉ＝０．５（珋ｅ

ｉ）ＴＰｉ珋ｅｉ，ｋ（ε）为Ｒ＋→Ｒ＋的任意
连续函数，且满足

ｌｉｍ
ε→０
ｋ（ε）＝０，　ｌｉｍ

ε→０

ε
ｋ（ε）

＝０．

对式（２１）求时间导数，可得

Ｖ＝ｋ（ε）２ ∑
３

ｉ＝１
［（珋ｅ
·
ｉ）ＴＰｉ珋ｅｉ＋（珋ｅｉ）ＴＰｉ珋ｅ

·
ｉ］＝

　ｋ（ε）２ε∑
３

ｉ＝１
［（珋ｅｉ）Ｔ［（Ａｉｃ）

ＴＰｉ＋ＰｉＡｉｃ］珋ｅ
ｉ＋

　２ε２ｄＴφＴｉＰ
ｉ珋ｅｉ］≤－ｋ（ε）２ε

［‖珋ｅ１‖２＋‖珋ｅ２‖２＋

　‖珋ｅ３‖２］＋εｋ（ε）∑
３

ｉ＝１
‖ｄ‖·‖φｉ‖·‖Ｐ

ｉ‖·‖珋ｅｉ‖≤

　 －ｋ（ε）
ε

Ｖ１
λｍａｘ（Ｐ

１）
＋
Ｖ２

λｍａｘ（Ｐ
２）
＋
Ｖ３

λｍａｘ（Ｐ
３[ ]
）
＋

　ε２ｋ２（ε）∑
３

ｉ＝１
‖φｉ‖

２·‖Ｐｉ‖２·‖珋ｅｉ‖２＋３４‖ｄ‖
２．

由式（２０）、（２１）易得

Ｖ≤－ Ｖ
ελｍａｘ

＋ε２ｋ２（ε）∑
３

ｉ＝１

‖φｉ‖
２·‖Ｐｉ‖２Ｖｉ

（１／２）λｍｉｎ（Ｐ
ｉ）
＋３４‖ｄ‖

２≤

　－ １
ελｍａｘ

－ε２ｋ２（ε）∑
３

ｉ＝１

‖φｉ‖
２·‖Ｐｉ‖２

（１／２）λｍｉｎ（Ｐ
ｉ( )
）
Ｖ＋３４‖ｄ‖

２＝

　－γＶ＋３４‖ｄ‖
２≤－１２ｋ（ε）γλ


ｍｉｎ∑

３

ｉ＝１
‖珋ｅｉ‖２＋３４‖ｄ‖

２＝

　 －γ＇∑
３

ｉ＝１
‖珋ｅｉ‖２＋３４‖ｄ‖

２≤－γ＇‖珋ｅｉ‖２＋

　 ３４‖ｄ‖
２． （２２）

其中

γ＝ １
ελｍａｘ

－ε２ｋ２（ε）∑
３

ｉ＝１

‖φｉ‖
２‖Ｐｉ‖２

（１／２）λｍｉｎ（Ｐ
ｉ）
，

γ＇＝０．５ｋ（ε）γλｍｉｎ．
由上述结论可知

∫
ｔ

ｔ０

Ｖｄτ＝Ｖ（ｔ）－Ｖ（ｔ０）≤－γ＇∫
ｔ

ｔ０
‖珋ｅｉ‖２ｄτ＋

　　　 ３４∫
ｔ

ｔ０
‖ｄ‖２ｄτ≤－γ＇∫

ｔ

ｔ０
｜珋ｅｉ１（τ）｜

２ｄτ＋

　　　 ３４∫
ｔ

ｔ０
‖ｄ‖２ｄτ．

进而可得

∫
ｔ

ｔ０
［珋ｅｉ１（τ）］

２ｄτ≤
Ｖ（ｔ０）
γ＇
＋３４γ＇∫

ｔ

ｔ０
‖ｄ‖２ｄτ．

可见当γ＇＞０时满足式（１１），且可增大可调
参数γ＇，实现跟踪误差任意减小．

另一方面，由式（２２）可知

Ｖ≤－γＶ＋３４（ｓｕｐｔ０≤τ≤ｔ‖ｄ（τ）‖）
２．

　　因此根据比较原理［１５］得到

Ｖ（ｔ）≤Ｖ（ｔ０）ｅ
－γ（ｔ－ｔ０）＋３４γ

（ｓｕｐｔ０≤τ≤ｔ‖ｄ（τ）‖）
２，

｜珋ｅｉ１（ｔ）｜≤
２Ｖ

ｋ（ε）λ槡 ｍｉｎ
≤

２Ｖ（ｔ０）
ｋ（ε）λ槡 ｍｉｎ

ｅ－
γ
２（ｔ－ｔ０）＋
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　　　 ３
４γｋ（ε）λ槡 ｍｉｎ

（ｓｕｐｔ０≤τ≤ｔ‖ｄ（τ）‖）．

可见式（１０）满足．
以上证明了干扰抑制下跟踪问题是全局可解

的，最后，证明系统输出跟踪误差存在吸引域为球

域Ｂｒ＝｛珋ｅ：‖珋ｅ‖
２≤ｒ｝．记‖珋ｅ‖２＝∑

３

ｉ＝１
‖珋ｅｉ‖２．

由

Ｖ≤－γ＇‖珋ｅ‖２＋３４‖ｄ‖
２，

且当‖珋ｅ‖ ≥ ｒ时，有 Ｖ＜０，因此当输出 ｅｉ１ ＝
ξｉ１ ＝Ｌ

０
ｆｈｉ（ｘ）＝σｅｉＢｒ时，必有

Ｖ
Ｖ≤

－γ＇‖珋ｅ‖２＋３４‖ｄ‖
２

ｋ（ε）
２ λ


ｍａｘ‖珋ｅ‖

２
＝

　　　
－γλｍｉｎ
λｍａｘ

＋ ３‖ｄ‖２

２ｋ（ε）λｍａｘ‖珋ｅ‖
２ ＝－α

．

即 Ｖ≤－αＶ，根据比较原理［１５］，得到Ｖ（ｔ）≤
Ｖ（ｔ０）ｅ

－α（ｔ－ｔ０），因此

ｋ（ε）
２ λ


ｍｉｎ‖珋ｅ‖

２≤Ｖ（ｔ）≤Ｖ（ｔ０）ｅ
－α（ｔ－ｔ０）≤

　　　　ｋ（ε）２ λ

ｍａｘ‖珋ｅ（ｔ０）‖

２ｅ－α（ｔ－ｔ０）．

由此可得

‖珋ｅ‖≤
λｍａｘ
λ槡ｍｉｎ
‖珋ｅ（ｔ０）‖ｅ

－１２α（ｔ－ｔ０）．

可见收敛至球域Ｂｒ的收敛速率为０５α．整个过
程证明了控制器实现了系统姿态跟踪的几乎干扰

解耦控制．
为了得到关于误差状态ωｅ和σｅ反馈形式控

制器，将控制器（１８）进行如下的推导．由
Ｌｆｈ（ｘ）＝Ｌｆσｅｉ＝σｅｉ，可得

Ａ＝
σｅ
ｘ
ｇ（ｘ）＝Ｇ（σｅ）Ｊ

－１，

再由式（３）可得

Ａ－１ ＝ＪＧ－１（σｅ）＝Ｊ
１６

（１＋σ２ｅ）
２Ｇ

Ｔ（σｅ），

　ｂ＝［Ｌｆσｅ１ Ｌｆσｅ２ Ｌｆσｅ３］Ｔ ＝

　　 （珟Ｇωｅ）
σｅ

（珟Ｇωｅ）
ω[ ]

ｅ
ｆ（ｘ）＝

（珟Ｇωｅ）
σｅ

珟Ｇωｅ－

　　
（珟Ｇωｅ）
ωｅ

Ｊ－１（［ω×ｅ］Ｊω＋Ｐωｅ＋ｑ）＝

　　 －珟ＧＪ－１［ω×ｅ］Ｊω－珟ＧＪ
－１Ｐωｅ－珟ＧＪ

－１ｑ＋
　　０５［ω×ｅ］珟Ｇωｅ＋０５σｅω

Ｔ
ｅ珟Ｇωｅ．

为简便起见，不妨假设式（１９）中的α１１ ＝α
２
１ ＝

α３１ ＝α１，α
１
２ ＝α

２
２ ＝α

３
２ ＝α２，则有

ｖ＝［ｖ１ ｖ２ ｖ３］Ｔ ＝－ε－２α１σｅ－ε
－１α２σｅ．

因此，

　ｕ＝［ω×ｅ］Ｊω＋Ｐωｅ＋ｑ－０５槇ＪＧ－１［ω×ｅ］槇Ｇωｅ－

　　０５ωＴｅ槇Ｇωｅ 槇ＪＧ
－１σｅ＋ 槇ＪＧ－１（－ε－２α１σｅ－ε

－１α２σｅ）．
经过进一步推导，最终结果由如下定理给出．
定理１　考虑航天器姿态跟踪系统（５）～

（７），假设干扰ｄ有界，那么如下跟踪控制器：

ｕ＝ －［（Ｊωｅ）
×］－
（１－３σ２ｅ）ω

Ｔ
ｅσｅ

（１＋σ２ｅ）
２ Ｊ－ε

－１α２Ｊ＋珔{ }Ｐωｅ＋
　 １

２ω
２
ｅ－
（ωＴｅσｅ）

２＋４ε－２α１
１＋σ２( )

ｅ

Ｊ＋
ωＴｅσｅ
１＋σ２ｅ

Ｊ［ω×ｅ{ }］σｅ＋ｑ．
（２３）

其中：ε，α１，α２均为正的常数，且

珔Ｐ＝Ｊ［（珟Ｒωｄ）
×］＋［（珟Ｒωｄ）

×］Ｊ－［（Ｊ珟Ｒωｄ）
×］，

ｑ＝［（珟Ｒωｄ）
×］Ｊ珟Ｒωｄ＋Ｊ珟Ｒωｄ．

实现了闭环系统姿态跟踪的几乎干扰解耦控制，

即干扰ｄ对姿态跟踪误差的Ｌ２范数可通过调节控
制参数任意地减小，同时保证了跟踪误差的全局

一致最终有界稳定性．
备注：在推导过程中假设α１１＝α

２
１＝α

３
１，α

１
２＝

α２２＝α
３
２只是为了推导简便，数学仿真中可取为不

等．定理公式（２３）中由假设得出α２Ｊ和α１Ｊ，实际
上易知为

ａ１２Ｊ１ ０ ０

０ ａ２２Ｊ２ ０

０ ０ ａ３２Ｊ









３

，

ａ１１Ｊ１ ０ ０

０ ａ２１Ｊ２ ０

０ ０ ａ３１Ｊ









３

．

４　仿真分析
本节在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下对某航天器

姿态跟踪系统进行了数学仿真，以验证所提出的

几乎干扰解耦方案的可行性和有效性．
航天器的转动惯量取为

Ｊ＝
１０ ０ ０
０ １０ ０







０ ０ ８
（ｋｇ·ｍ２）．

这里假设跟踪的目标角速度为

ωｄ ＝

００５ｓｉｎ２πｔ( )１２０

－００５ｓｉｎ２πｔ( )１２０
　

００３ｓｉｎ２πｔ( )















１２０

（ｒａｄ／ｓ）．

有界干扰力矩取为
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ｄ（ｔ）＝

０００５－００２ｓｉｎ２πｔ( )１２０

０００５＋００２ｓｉｎ２πｔ( )１２０

０００５－００２ｓｉｎ２πｔ( )















１２０

（Ｎ·ｍ）．

误差姿态的初始值取为

ωｅ（０）＝［０ ０ ０］Ｔ（ｒａｄ／ｓ），
σｅ（０）＝［０３ ０２ －０３］Ｔ．

控制器参数取为

ε＝０１，α１１ ＝α
３
１ ＝００００６，α

２
１ ＝００００８５，

α１２ ＝α
２
２ ＝α

３
２ ＝００５．

采用跟踪控制律（２３），得到仿真结果如图１～
４所示．图１给出了实际姿态角速度和目标姿态
角速度曲线；图２～３分别给出了角速度跟踪误差
和姿态跟踪误差曲线；控制力矩变化曲线由图４
给出．仿真结果表明，所设计控制器能较好地完成
姿态跟踪任务，实现几乎干扰解耦，保证了闭环系

统的跟踪误差是全局一致最终有界稳定的．
　　图５～图７给出了当控制器参数ε＝００５时
的仿真结果，并将ε取不同值时的仿真结果进行
比较分析．
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图１　实际角速度ω和目标角速度ωｄ（ε＝０１）
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图２　角速度跟踪误差ωｅ（ε＝０１）

!

!"

!#$"

#$%

#$&

#

'#$&

'#$%

'#$"

# %# (# )# *# &##

!+,

!

!

!

!&

!

!%

图３　姿态跟踪误差σｅ（ε＝０１）
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图４　控制力矩变化曲线（ε＝０１）
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图５　角速度跟踪误差ωｅ（ε＝００５）
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图６　姿态跟踪误差σｅ（ε＝００５）
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图７　控制力矩变化曲线（ε＝００５）

　　由图５～７可见，当ε减小为００５时，姿态跟
踪的角速度稳态误差和 ＭＲＰ稳态误差都较 ε＝
０１时有明显减小，但是相应的控制力矩ｕ却随着
ε的减小而增大，所以在实际系统中应根据执行
机构所能提供力矩的能力，全面综合地选择控制

器的参数，实现理想有效的姿态跟踪几乎干扰解

耦控制．

５　结　论
本文首先建立了带有干扰输入的航天器姿态

运动误差模型，然后利用非线性微分几何理论中

的反馈线性化方法设计控制器，并应用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
方法证明了该方法能够有效地实现系统的几乎干

扰解耦控制，最终得到状态反馈形式控制器．根据
系统输出跟踪误差的吸引域和收敛速度与调节参

数ε之间的关系表达式，易知随着ε的减小，γ＇增
大同时系统输出跟踪误差的吸引域减小，即稳态

误差减小，且收敛速度也随着ε的减小而增大，这
说明了干扰对跟踪误差的 Ｌ２增益可以通过减小
参数ε实现任意减小．仿真研究也通过比较两组
不同的ε取值下的稳态误差值，验证了该结论．本
文不足之处在于控制器依赖系统的转动惯量参

数，因此设计自适应控制律实现对参数不确定性

下姿态跟踪的几乎干扰解耦控制可作为后续的研

究方向．
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