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过驱动航天器自适应姿态补偿控制及控制分配
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摘　 要： 针对过驱动航天器存在执行机构安装偏差及外部干扰问题，提出一种自适应姿态补偿控制策略，应用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
稳定性理论证明了该控制算法能够在有限时间内实现姿态几乎全局渐近跟踪控制．同时考虑执行机构冗余特性及其控

制力矩位置和速度约束，设计最优动态控制分配策略保证控制力矩的平稳性和能量最优．最后将设计的控制器与控制分

配策略应用于某型航天器姿态跟踪控制，仿真结果表明该方法对不确定惯量特性具有良好的鲁棒性，对执行器安装偏差

与干扰具有较好的补偿控制能力，并验证了该控制分配策略具有较好的能量优化控制能力．
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　 　 针对存在外部干扰及不确定转动惯量的航天

器姿态控制问题，国内外众多学者开展了大量的研

究．如文献［１］基于自适应可控制理论设计了一种

姿态跟踪控制算法，解决了执行器输出力矩饱和与

外部干扰问题．文献［２］针对存在不确定转动惯量

的航天器姿态跟踪问题，提出一种自适应控制策

略．但上述文献［１－２］仅能单一处理外部干扰或者

不确定转动惯量问题．进而，文献［３］针对刚体航天

器同时存在系统不确定参数与干扰问题，考虑推力

器故障，设计了自适应容错控制器．此外，文献［４］
设计一种不依赖于转动惯量的姿态控制器．文献

［５］设计了姿态输出反馈跟踪控制器．文献［６］针对

惯量特性未知、存在外部干扰与控制力矩受限的姿

态跟踪问题，设计了一种自适应控制器以实现对期

望姿态的一致最终有界跟踪控制．



尽管上述文献所提出的姿态控制方法能够解

决航天器转动惯量不确定性与外部干扰问题，但
它们并没有考虑执行机构安装偏差问题．在实际

的航天工程中，受限于安装技术以及发射过程中

运载器振动的影响，航天器执行机构的安装偏差

不可避免．而这种安装偏差的存在将对姿态跟踪

性能产生影响，严重时将使整个姿态控制任务失

败．目前对执行器安装偏差问题的相关研究鲜见

报道．虽然文献［７］针对推力器安装存在偏差的卫

星编队控制问题设计了一种自适应控制器，以实

现对这种安装偏差的补偿控制，但该方法并不适

用于反作用飞轮控制器的航天器．
为此，本文在上述研究成果的基础上，针对存

在外部干扰、不确定转动惯量以及执行机构安装

偏差的过驱动刚体航天器姿态跟踪问题，提出一

种自适应姿态补偿控制策略，实现对姿态跟踪闭

环系统几乎全局渐近稳定控制．同时以能源消耗

为优化目标，提出基于能量最优约束动态控制分

配算法，保证动态控制分配后控制力矩的平稳性

和能量优化．仿真结果验证了本文所提控制与分

配策略的有效性．

１　 数学模型

１􀆰 １　 航天器姿态动力学

采用姿态四元数法描述的航天器姿态动力学

与运动学方程为［４］：
ｑ̇ ＝ ０􀆰 ５（ｑ × ＋ ｑ０Ｉ３）ω ， （１）

ｑ̇０ ＝ － ０􀆰 ５ｑＴω ， （２）
Ｊω̇ ＋ ω× Ｊω ＝ ｕ ＋ ｄ ． （３）

其中 ω ∈ Ｒ３ 为航天器相对于惯性系的角速度在

本体系中的投影，姿态四元数 Ｑ ＝ ［ ｑ０ ｑＴ］ Ｔ ∈
Ｒ４ 表示本体坐标系相对于惯性坐标系的姿态，且
满足等式 ｑ２

０ ＋ ｑＴｑ ＝ １．ｕ ∈ Ｒ３ 为作用于航天器本

体轴的总控制力矩，ｄ（ ｔ） ∈Ｒ３ 表示总的外部干扰

力矩，Ｊ ∈ Ｒ３×３ 为航天器转动惯量，且记为 Ｊ ＝
Ｊ０ ＋ΔＪ，其中 Ｊ０ 表示标称转动惯量，而 ΔＪ 表示不

确定的转动惯量．Ｉ３ 为 ３ 阶单位矩阵，对任意的向

量 ａ ＝ ａ１ ａ２ ａ３[ ] Ｔ，定义 ａ × 为

ａ × ＝
　 ０ － ａ３ 　 ａ２

　 ａ３ 　 ０ － ａ１

－ ａ２ 　 ａ１ 　 ０
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　 　 此时，针对姿态动力学方程（３）作如下假设：
假设 １　 转动惯量矩阵 Ｊ 是正定，且存在正

常数 Ｊｍａｘ 满足

０ ＜ ‖ΔＪ‖ ≤ ‖Ｊ‖ ≤ Ｊｍａｘ ＜ ∞ ．

　 　 假设 ２　 干扰力矩是有界的，存在未知的正

常数 ｄｍａｘ 满足

‖ｄ‖ ≤ ｄｍａｘ ．
　 　 注 １　 文中‖·‖表示向量的 ２ 范数及其诱

导范数， ‖·‖∞ 表示矩阵或者向量的无穷范数．
考虑航天器安装 Ｎ（Ｎ ＞ ３） 个反作用飞轮进

行姿态控制，则此时作用于航天器本体的总控制

力矩可计算为

ｕ ＝ Ｄτ ． （４）
其中Ｄ∈Ｒ３×Ｎ 为控制分配矩阵，τ ＝ ［τ１ τ２ … τＮ］Ｔ ∈
ＲＮ 为 Ｎ 个反作用飞轮实际输出力矩．

受限于安装技术以及发射过程中振动影响，
反作用飞轮将存在小角度的安装偏差．假设航天

器反作用飞轮安装偏差矩阵为 ΔＤ，则式（３） 可改

写成如下形式：
Ｊω̇ ＝ － ω× Ｊω ＋ （Ｄ ＋ ΔＤ）τ ＋ ｄ ． （５）

１􀆰 ２　 航天器姿态跟踪数学模型

设航天器期望坐标系Ｔ相对于惯性系Ｌ的期望

角速度为ωｄ ＝ Ｒ３、期望姿态为Ｑｄ ＝ ［ｑｄ０ ｑＴ
ｄ］Ｔ ∈

Ｒ４，则有

ｑ̇ｄ ＝ ０􀆰 ５（ｑ ×
ｄ ＋ ｑｄ０Ｉ３）ωｄ， （６）

ｑ̇ｄ０ ＝ － ０􀆰 ５ｑＴ
ｄ ωｄ ． （７）

　 　 此时航天器实际姿态 Ｑ 与期望姿态 Ｑｄ 之间

的姿态跟踪误差可定义为 Ｑｅ ＝ Ｑ －１
ｄ ⊗ Ｑ ＝

［ｅ０ ｅＴ］ Ｔ ∈ Ｒ４，其中“􀱋” 表示四元数乘法．定义

角速度跟踪误差为 ω ｅ ＝ Ｒ３，则有

ωｅ ＝ ω － 􀭾Ｒωｄ ． （８）
式中 􀭾Ｒ ∈ Ｒ３×３ 为期望坐标系 Ｔ 到本体系 Ｂ 的旋

转矩阵，且满足 􀭾Ｒ ＝ （ｅ２０ － ｅＴｅ）Ｉ３ ＋ ２ｅｅＴ － ２ｅ０ｅ
× ．

由式（５） ～ （８）可得出存在执行机构安装偏

差的航天器姿态跟踪数学模型为

　 Ｊω̇ｅ － Ｊ（ω ×
ｅ
􀭹Ｒωｄ － 􀭹Ｒωｄ） ＋ （ωｅ ＋ 􀭹Ｒωｄ）

× Ｊ（ωｅ ＋

　 　 　 􀭾Ｒωｄ） ＝ （Ｄ ＋ ΔＤ）τ ＋ ｄ，
ｅ̇ ＝ ０􀆰 ５（ｅ × ＋ ｅ０Ｉ３）ωｅ，

ｅ̇０ ＝ － ０􀆰 ５ｅＴωｅ ．

２　 姿态补偿控制器设计

首先设计滑模控制为［８］

ｓ ＝ ωｅ ＋ μ１ｅ ＋ μ２ｓｇｎ（ｅ） ｒ ． （９）
其中 μ １、μ ２ 与 ０ ＜ ｒ ＜ １ 均为正常数，
ｓｇｎ（ｅ）ｒ ＝ ［｜ ｅ１ ｜ ｒｓｇｎ（ｅ１）　 ｜ ｅ２ ｜ ｒｓｇｎ（ｅ２）　 ｜ ｅ３ ｜ ｒｓｇｎ（ｅ３）］Ｔ．

若选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 候选函数为

Ｖ１ ＝ （１ － ｅ０） ２ ＋ ｅＴｅ．

由于对 ０ ＜ ｒ ＜ １ 有不等式 ∑
３

ｉ ＝ ０
｜ ｅｉ ｜ ｒ＋１ ≥
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∑
３

ｉ ＝ ０
｜ ｅｉ ｜ ２( ) 恒成立．因此，根据式（９） 与文献［８］

的引理 ３􀆰 １ 可得

Ｖ̇１ ≤－ μ１ｅＴｅ － μ２（ｅＴｅ）
ｒ＋１
２ ． （１０）

由于Ｑｅ ＝ ［ － １ ０］ Ｔ 为不稳定姿态平衡点［９］， 则

当 ｔ→∞ 时由（１０） 可证明 ｅ→ ０与 ｅ０ →１．并进一

步可得

（１ － ｅ０） ２ ≤ （１ － ｅ０）（１ ＋ ｅ０） ＝ ｅＴｅ ．
由此可得

Ｖ１ ≤ ２ｅＴｅ ． （１１）
至此根据式（１１）可得

Ｖ̇１ ≤－ ０􀆰 ５μ１Ｖ１ － （０􀆰 ５）
ｒ＋１
２ μ２Ｖ

ｒ＋１
２

１ ．
　 　 显然 ０􀆰 ５ ＜ （１ ＋ ｒ） ／ ２ ＜ １，故由文献［８］ 的

引理 ３􀆰 ３ 可保证在有限时间 ｔＦ１ 内有 Ｖ１（ ｔ） ≡ ０ 成

立．根据 Ｖ１（ ｔ） 的定义可进一步证明对于任意的时

间 ｔ ≥ ｔＦ１，有 ｅ（ ｔ） ≡ ０、ｅ０（ ｔ） ≡ １ 与 ω ｅ（ ｔ） ≡ ０
成立．

根据所选取的滑模面（９），考虑常值但不确

定的转动惯量 Ｊ（即 Ｊ̇ ＝ ０），则有

Ｊｓ̇ ＝ Ｄτ ＋ ΔＤτ ＋ Ｌ － βｑｅ ．
式中 ‖Ｌ‖ ＝≤ α０ ＋ α１‖ω‖ ＋ α２‖ω‖２， 且

α ｉ（ ｉ ＝０，１，２） 为正常数［３］ ．定义 κ ≤ λｍｉｎ（ＤＤＴ），
则有如下定理成立．

定理 １　 针对受外部干扰 ｄ 作用的刚体航天

器姿态系统（１） ～ （３），若反作用飞轮安装偏差

ΔＤ满足不等式 ε ＝｜ ｜ ΔＤ ｜ ｜ ＜ １，且设计姿态补偿

控制器

τ ＝ τｎｏｒｍ（ ｔ） ＋ τａｄｐ（ ｔ） ＋ τｍｉｓ（ ｔ） ． （１２）
式中

τｎｏｒｍ（ ｔ） ＝ ＤＴ（ － ｋ１β‖ｑｅ‖ － ｋ２ｓｇｎ（ｓ） ／‖ｓ‖） ，
（１３）

τａｄｐ（ ｔ） ＝ ＤＴ（ － ｋ^３ － ｋ^４ ｜ ｜ ω‖ － ｋ^５‖ω‖２） ，
（１４）

τｍｉｓ（ ｔ） ＝ － ｋ６ＤＴφ（ ｔ）ｓｕ^ ／‖ｓ‖ ． （１５）
其中 ｓｇｎ（ｓ） ＝ ［ｓｇｎ（ ｓ１） ｓｇｎ（ ｓ２） ｓｇｎ（ ｓ３）］ Ｔ，控
制参数 ｋ１， ｋ２ 分别满足 ｋ１ ＞ １ ／ κ 与 ｋ２ ＞ １ ／ κ； ｕ^、

ｋ^３、ｋ^４、ｋ^５ 分别为 ｕ ＝ δ ／ （κｋ６）、ｋ３ ＝ α０ ／ κ、 ｋ４ ＝
α１ ／ κ、为 ｋ５ ＝ α２ ／ κ 的估计量，φ（ ｔ） ＝｜ ｜ τｎｏｒｍ ＋
τａｄｐ‖∞ 且 φ（ ｔ） ≥ ‖τ‖．若设计自适应更新律为

ｕ^· ＝ κｋ６φ（ ｔ）‖ｓ‖ ／ ｌ，ｋ^
·

３ ＝ κ‖ｓ‖ ／ ｌ３，ｋ^
·

４ ＝

κ‖ｓ‖‖ω‖ ／ ｌ４，ｋ^
·

５ ＝ κ‖ｓ‖‖ω‖２ ／ ｌ５，其中 ｌ１，
ｌ３，ｌ４，ｌ５ 为正常数，则对于任意的初始状态 Ｑ（０）、
ω（０），系统状态将在有限时间 ｔＦ２ 内到达滑模面

ｓ（ ｔ） ＝ ０ 上，并一直保持在该滑模面上运动．

证明　 当ｓ≠０时，选取如下的Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

Ｖ２ ＝ ｓＴＪｓ ／ ２ ＋ ｌ１􀭹ｕ２ ／ ２ ＋ ｌ３􀭴ｋ２
３ ／ ２ ＋ ｌ４􀭴ｋ２

４ ／ ２ ＋ ｌ５􀭴ｋ２
５ ／ ２ ．
（１６）

其中 􀭹ｕ ＝ ｕ － ｕ^， 􀭴ｋ３ ＝ ｋ３ － ｋ^３， 􀭴ｋ４ ＝ ｋ４ － ｋ^４，􀭴ｋ５ ＝

ｋ５ －ｋ^５ ．式（１６） 两边同时对时间求导可得

　 Ｖ̇２ ≤ ｓ（Ｄτｎｏｒｍ － βｑｅ） ＋ ｓ（Ｄτａｄｐ ＋ Ｌ） ＋ ｓ（Ｄτｍｉｓ ＋

　 　 ΔＤＤτ） － ｌ１􀭹ｕｕ^
· － ｌ３􀭴ｋ３ ｋ^

·

３ － ｌ４􀭴ｋ４ ｋ^
·

４ － ｌ５ ｋ^
·

３ ．
（１７）

根据式（１３）则有

ｓ［Ｄτｎｏｒｍ － βｑｅ］ ≤－ κｋ２ － （ｋ１βκ － β）‖ｑｅ‖‖ｓ‖ ．
（１８）

同理根据式（１４），则有如下不等式成立：
ｓ（Ｄτａｄｐ ＋ Ｌ） ≤ κ􀭴ｋ３‖ｓ‖ ＋ κ􀭴ｋ４‖ｓ‖‖ω‖ ＋

　 　 κ􀭴ｋ５‖ｓ‖‖ω‖２． （１９）
同理根据式（１５）且 令 ‖τ‖ ≤ φ（ ｔ），则可得

ｓ（Ｄτｍｉｓ ＋ ΔＤτ） ≤‖ｓ‖‖ΔＤ‖‖τ‖ ＋ ｓＤτｍｉｓ ≤
　 　 κｋ６􀭹ｕφ（ ｔ）‖ｓ‖． （２０）
　 　 将不等式（１８） ～ （２０）代入不等式（１７）则有

Ｖ̇２ ≤－ （ｋ１βκ － β）‖ｑｅ‖‖ｓ‖ － κｋ２ ≤－ κｋ２，
进而有

∫ｔ
０
Ｖ̇２（μ）ｄμ ≤－ ∫ｔ

０
κｋ２ｄμ，

即

Ｖ２（ ｔ） － Ｖ２（０） ≤ κｋ２ ｔ ． （２１）
　 　 由于 Ｖ２（ ｔ） ≥ ０ 恒成立，因此根据式（２１） 可

证明存在 ｔＦ２ ＞ Ｖ２（０） ／ （κｋ２） 使得对任意的 ｔ≥ ｔＦ２
有 Ｖ２（ ｔ） ≡ ０ 成立．即在有限时间 ｔＦ２ 内，系统状态

将到达滑模面 ｓ ＝ ０ 上并保持在该滑模面上运动．
证毕．
注 ２　 所选取的滑模面（９） 是一奇异滑模

面，在 ｅｉ ＝ ０（ ｉ ＝ １，２，３） 处 ｓ 中的 ｓｇｎ（ｅ） ｒ 是连续

但不可导的．因此，为了保证因该处不可导而引起

控制器（１２） 产生奇异的情况不发生，控制器（１２）
的参数以及自适应更新律参数需要小心的选择，
确保当 ｓ ≠ ０ 时 ｅ ≠ ０ 得以满足．从而保证在实现

（１２） 时 ｓｇｎ（ｅ） ｒ 是可导的，进而避免奇异现象的

发生．
根据定理 １ 可确知姿态控制系统状态将在有

限时间 ｔＦ２ 内到达滑模面 ｓ（ ｔ） ＝ ０ 上，并一直保持

在该滑模面上运动．根据上述分析可知当系统状

态到达滑模面（９） 时，则在有限时间 ｔＦ１ 内系统状

态将到达平衡点． 因此， 对于任意的初始状态

Ｑ（０）、ω（０），对 ｔ ≥ ｔＦ ＝ ｔＦ１ ＋ ｔＦ２ 有 ｅ（ ｔ） ≡ ０、
ｅ０（ ｔ） ≡１与及ω ｅ（ ｔ） ≡０成立．即当安装偏差满足
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不等式 ε ＜ １时，在控制器（１２） 的作用下，将在有

限时间 ｔＦ ＝ ｔＦ１ ＋ ｔＦ２ 内实现姿态跟踪闭环系统是几

乎全局渐近稳定控制．

３　 动态控制分配策略

考虑航天器执行机构具有极值约束及速度约

束条件：
ｖ（ ｔ） ≤ ｖ（ ｔ） ≤ 􀭰ｖ（ ｔ） ．

式中 ｖ（ ｔ） 表示控制力矩，且有

ｖ（ ｔ） ＝ ｍａｘ｛ｖ（ ｔ）ｍｉｎ，ｖΔｔ ＋ Ｔηｍｉｎ｝，

􀭰ｖ（ ｔ） ＝ ｍｉｎ｛ｖ（ ｔ）ｍａｘ，ｖΔｔ ＋ Ｔηｍａｘ｝ ．
式中 ηｍｉｎ、ηｍａｘ 分别表示控制力矩变化速度的最

小值与最大值，Δｔ ＝ ｔ － Ｔ．进而本文所要实现 τ 的

控制分配问题可描述为

ｍｉｎ｛‖Ｗ０τ‖２ ＋‖Ｗ１［τ － τｐ］‖２ ＋‖Ｗ２［τ － τΔｔ］‖２｝，
ｓ．ｔ． Ｄτ ＝ ｕ． （２２）

式中Ｗ０、Ｗ１ 与Ｗ２ 为相应维数的非奇异权重系数

矩阵．
为求解式（２２）所描述的优化问题，依据文献

［１０］中定理 １⁃２，确知动态控制分配问题式（２２）
的解为

τ ＝ Ｅτｄ ＋ ＦτΔｔ ＋ Ｇｕ ． （２３）
式中：
Ｅ ＝ （Ｉ － ＧＬ）Ｗ －２Ｗ２

１， Ｆ ＝ （Ｉ － ＧＤ）Ｗ －２Ｗ２
２，

Ｇ ＝ Ｗ －１（ＬＷ －１） †， Ｗ ＝ （Ｗ２
０ ＋ Ｗ２

１ ＋ Ｗ２
２） １ ／ ２ ．

　 　 结合式（４）与式（２３），可确知本文所采用的

动态控制分配策略可以很好的消除误差、抑制干

扰，实现理想的控制效果．

４　 仿真结果与分析

本文所考虑采用四斜装反作用飞轮控制的航

天器，其中 ３ 个反作用轮正交安装于航天器本体

轴，而在与本体系三轴成等角的方向上安装

第 ４ 个飞轮．则飞轮实际输出力矩与作用于航天

器的总控制力矩之间关系为

ｕ ＝ Ｄτ ＋ ΔＤτ．
　 　 设安装偏差角Δαｉ 与Δβ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４） 为较

小量，
ｃｏｓ Δαｉ ≈ｃｏｓ Δβｉ ≈１，ｓｉｎ Δαｉ ≈Δαｉ，ｓｉｎ Δβｉ ≈Δβｉ，

ｓｉｎ Δαｉｓｉｎ Δβ ｉ ≈ ０（ ｉ ＝ １，２，３，４） ．
其中：

Ｄ ＝
１ ０ ０ ｃｏｓ α４ｃｏｓ β４

０ １ ０ ｃｏｓ α４ｓｉｎ β４

０ ０ １ ｓｉｎ α４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
１ ０ ０ １ ／ ３

０ １ ０ １ ／ ３

０ ０ １ １ ／ ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

ΔＤ１ ＝
０

Δα１ｃｏｓ Δβ １

Δα１ｓｉｎ Δβ １ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，ΔＤ２ ＝
Δα２ｃｏｓ Δβ ２

０
Δα２ｓｉｎ Δβ ２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

ΔＤ３ ＝
Δα３ｃｏｓ Δβ ３

Δα３ｓｉｎ Δβ ３

０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

ΔＤ４ ＝

－ Δα４ｓｉｎ α４ｃｏｓ β ４ － Δβ ４ｃｏｓ α４ｓｉｎ β ４

－ Δα４ｓｉｎ α４ｓｉｎ β ４ ＋ Δβ ４ｃｏｓ α４ｃｏｓ β ４

Δα４ｃｏｓ α４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

仿真中，Δα ｉ（ ｉ ＝ １，２，３）、Δβ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３） 分别

在 － ２° ～ ＋ ２°与 － １８０° ～ ＋ １８０°之间随机选择；
Δα４、Δβ ４ 在 － ２° ～ ＋ ２° 之间随机选择．航天器外

部干扰力矩 ｄ（ ｔ） 采用文献［９］ 干扰力矩定义．初
始 角 速 度 以 及 初 始 姿 态 分 别 为 ω（０） ＝
［０ ０ ０］Ｔ（ｒａｄ／ ｓ），ｑ（０） ＝ ［－ ０􀆰５３ － ０􀆰２６ ０􀆰７９］Ｔ；
期 望 角 速 度 及 期 望 姿 态 分 别 为 ωｄ（ ｔ） ＝
０􀆰００１ｓｉｎ（２πｔ）［１ １ １］Ｔ（ｒａｄ／ ｓ），ｑｄ（０）＝ ［０ ０ ０］Ｔ．
控制器（１２） 中的控制参数设计为 β ＝ ０􀆰 ７，κ ＝
１􀆰 ０５，ｋｉ ＝ １􀆰 ５（ ｉ ＝ １，３，４，５），ｕ^·（０） ＝ ０􀆰 ９５， ｌｉ ＝

１􀆰 ５（ ｉ ＝ １，３，４，５），ｋ^
·

３（０） ＝ ０􀆰 ７８，ｋ^
·

４（０） ＝ ０􀆰 ３９；动
态控制分配参数设定为：ｖｍｉｎ ＝ － ０􀆰 １５ Ｎ·ｍ，ｖｍａｘ ＝
０􀆰 １５ Ｎ·ｍ，Ｔ ＝ ０􀆰 ２，ηｍｉｎ ＝ － ０􀆰 ０２５与ηｍａｘ ＝ ０􀆰 ０２５．
航 天器标称转动惯量 Ｊ０ 与不确定惯量Δ Ｊ分

别为

Ｊ０ ＝
２０ ０ ０
０ ２０ ０
０ ０ ３０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

ΔＪ ＝ ｄｉａｇ（３，２，１） ．
　 　 当存在上述反作用飞轮安装偏差、外部干扰、
不确定转动惯量时，采用控制器（１２）进行姿态跟

踪控制，并采用动态控制分配策略（２３）进行能量

优化控制．
从图 １ 航天器跟踪误差角速度以及姿态跟踪

误差的时间响应曲线可知，即使存在大的飞轮安

装偏差，文中所设计的控制器可保证星体姿态在

３０ ｓ 内跟踪上期望姿态，实现航天器姿态的高精

度稳定控制．图 ２ 给出了未加入动态控制分配

（ＮＣＡ）与加入动态控制分配（ＣＡ）的力矩输出情

况，从图示可知在同时面临外部干扰及安装偏差

情况下，本文设计控制器能保证力矩稳定的输出．
图 ３ 给出了在没有控制分配情况及采用动态控制

分配策略两种情况下的能量消耗柱状图，进一步

验证了本文所提动态控制分配策略具有较好的实

现能源消耗优化的能力．
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图 １　 角速度、姿态跟踪误差时间响应曲线
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图 ２　 控制力矩时间响应曲线
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图 ３　 能量消耗对比柱状图

５　 结　 论

针对存在执行机构安装偏差及外部干扰力矩

的过驱动航天器姿态控制问题，本文提出一种姿

态控制策略以实现对干扰与安装偏差控制．考虑

星载能源消耗的优化、执行机构输出力矩的幅值

受限与速率受限等问题，设计了动态控制分配策

略实现航天器姿态高精度控制的同时，保证能量

消耗最优控制．需要强调的是本文并没有考虑时

变的不确定转动惯量，而实际航天工程中由于存

在大量柔性机构运动（如太阳帆和天线），因此弹

性对测量将产生主要的不确定性影响．为此如何

用冗余控制消除弹性对测量造成的不确定性影响

将是作者下一步的研究工作．
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