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摘　 要： 为满足卫星机动过程中成像的需求，采用联合控制力矩陀螺和飞轮作为执行机构提供大且精确的控制力矩，但其安

装的偏差会降低卫星姿态控制精度，基于设计自适应控制律处理这一问题． 在携带变速控制力矩陀螺卫星通用模型的基础

上，建立考虑安装偏差的联合执行机构控制模型． 基于修正罗德里格参数描述的姿态运动学，设计多输入多输出自适应跟踪

控制律估计执行机构的安装偏差与卫星转动惯量，并进行控制补偿以提高姿态控制精度． 采用平滑映射避免控制律出现奇异

现象而导致的无法执行，并基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 原理分析了控制系统稳定性． 数学对比仿真结果表明，该控制方法能够有效的实现

卫星快速机动过程中的高精度控制，可提高 ２ 个数量级的跟踪控制精度．
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　 　 现代航天器的功能需求对卫星的大角度快速机

动能力提出更高的要求，以提高卫星获取信息的能

力，这个能力不仅体现在获取信息的快速性上［１］，
还体现在信息获取的多样性上（如立体成像，拼接

成像等） ［２－３］ ． 在一些非沿迹成像［４］、地面动目标跟

踪这些工作模式在卫星快速机动的基础上，还要求

卫星在机动过程中保持高精度的姿态跟踪能力． 飞

行器快速机动与高精度跟踪是一对矛盾的控制要

求，对飞行器的姿态控制性能提出了很高的要求，特
别是执行机构的力矩特征． 航天器常用的执行机构

有飞轮、推力器以及控制力矩陀螺（ＣＭＧ）． 飞轮能

提供精确的控制力矩，但输出力矩较小；推力器能提

供大但粗糙的力矩，且消耗推进剂；ＣＭＧ 能提供较

大的力矩，但需多个配合使用［５－６］ ． 按照目前国内外

使用这些执行机构的情况，无论是从不同使用场景

或者备份的角度，一般飞行器都会携带多个不同种

类的执行机构［７］，因此，国内外很多学者都提出采



用联合多个执行机构进行控制的理论方法，期望发

挥各个执行的优点［８－９］ ． 针对飞轮与推力器联合使

用的问题，文献［１０］提出使用推力器产生快速机动

所需的大力矩，同时采用飞轮进行姿态跟踪偏差的

修正，并设计了变结构控制器对推力器不准确所带

来的干扰进行抑制． 随着加工技术及工艺的提高，
在不久的未来将会有越来越多的飞行器采用 ＣＭＧ
作为快速机动的执行机构，但 ＣＭＧ 的使用过程中会

出现奇异现象［１１］ ． 虽然国内外学者提出各种避免 ／
逃脱奇异性的方法，但这些方法多以牺牲控制精度

为代价［１２］ ． 唯一一种保障精度的方案则依赖变速控

制力矩陀螺（ＶＳＣＭＧ） ［１３］，但其机构复杂，且转子转

速降幅有限，过低的转速会破坏力矩放大的特性，目
前还很难实际应用． 因此有学者就提出采用 ＣＭＧ
和飞轮联合使用的方式，文献［１４］提出在敏捷卫星

快速机动过程中采用 ＣＭＧ 加速，在稳定阶段采用飞

轮进行姿态控制偏差修正以及高精度的稳定控制．
针对这些方法无法解决姿态机动中的控制精度的问

题，文献［１５］提出了使用 ＣＭＧ 进行粗控，利用飞轮

进行补偿控制的方式取得良好的效果． 文献［１６］提
出利用奇异值分解确定 ＣＭＧ 的奇异方向，并将此方

向的力矩指令分配给飞轮，从而达到避开奇异的效

果．
上述联合执行机构的使用能够很好地解决力矩

输出与精确控制之间的矛盾问题，但均没有考虑执

行机构安装不确定性给联合执行机构的使用所带来

的影响［１７］ ． 本文基于这一考虑，采取设计多输入多

输出的自适应控制器处理这一问题． 首先， 建立携

带变速控制力矩陀螺的卫星动力学方程，在此基础

上建立联合 ＣＭＧ 和飞轮作为执行机构的卫星姿态

控制模型；然后， 针对具有执行机构安装偏差的卫

星模型进行自适应控制律设计；最后，针对所提出的

算法进行数学仿真以验证其有效性．

１　 动力学模型建立

为后续的控制设计的需要建立卫星动力学模

型． 控制对象为携带多个 ＣＭＧ 和飞轮的敏捷卫星，
为此基于 ＶＳＣＭＧ 建立一个通用的动力学模型．

携带 ＶＳＣＭＧ 的卫星模型示意图如图 １ 所示，其
中框架坐标系 （ｇ， ｓ， ｔ） 定义为：ｇ为框架轴转动的方

向，ｓ为转子轴方向，ｔ与ｇ和 ｓ构成右手系，则ＶＳＣＭＧ
相对于卫星本体系的方向余弦矩阵可表示为

Ｃ ＝ ［ｇ ｓ ｔ］ ．
　 　 ＶＳＣＭＧ 的框架和转子的转动惯量在卫星本体

坐标系可表示为

Ｊｇ ＝ ＣＩｇ ＣＴ， Ｊｗ ＝ ＣＩｗ ＣＴ ．

式中， Ｉｇ ＝ ｄｉａｇ［ Ｉｇ１， Ｉｇ２， Ｉｇ３］、Ｉｗ ＝ ｄｉａｇ［ Ｉｗ１，Ｉｗ２，Ｉｗ３］
分别表示在框架坐标系中表示的 ＶＳＣＭＧ 的框架和

转子的转动惯量． 在框架坐标系和本体坐标系下表

示的卫星本体角速度具有以下关系：
ω ＝ Ｃωｇ，

式中 ω、ωｇ 分别表示在本体坐标系和框架坐标系下

表示的卫星本体角速度． 令 Ｊｓ 表示包括把 ＶＳＣＭＧ
看做是点质量在内的卫星本体转动惯量，则卫星本

体的角动量 ｈｓ 可以表示为

ｈｓ ＝ Ｊｓω．

卫星本体坐标系

框架坐标系

惯性坐标系

g2

s

t

b2

b3

b1

O

I

图 １　 携带一个 ＶＳＣＭＧ 卫星的坐标系定义

Ｆｉｇ． １ 　 Ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｗｉｔｈ ｏｎｅ
ＶＳＣＭＧ
　 　 首先考虑只携带一个 ＶＳＣＭＧ 的卫星模型． 使

用 γ̇ｇ 和 ωｇ 分别表示 ＶＳＣＭＧ 框架角和转子的转速，
则 ＶＳＣＭＧ 框架的角动量 ｈｇ 表示为

ｈｇ ＝ ＣＩｇ（ωｇ ＋ γ̇ｇ） ．
ＶＳＣＭＧ 的角动量 ｈｗ 表示为

ｈｗ ＝ ＣＩｗ（ωｇ ＋ γ̇ｇ ＋ ωｇ） ．
　 　 定义 Ｉｃ ＝ Ｉｇ ＋ Ｉｗ， 则卫星整体的角动量表示为

ｈ ＝ Ｊｓ ＋ ＣＩｃＣＴ( ) ω ＋ ＣＩｃγ̇ｇ ＋ ＣＩｗωｇ，
其中

ＣＩｃＣＴ ＝ ＩｃｓｉｓｓＴ ＋ Ｉｃｔｉ ｔｔＴ ＋ ＩｃｇｉｇｇＴ ．
　 　 根据 ＶＳＣＭＧ 的特征可知 γ̇ｇ ＝ ［ γ̇， ０， ０］ Ｔ 和

ωｇ ＝ ［０， ω， ０］ Ｔ， 则

ＣＩｃγ̇ｇ ＝ Ｉｃｇｉγ̇ｇ ， ＣＩｗωｇ ＝ Ｉｗｓｉωｓ ，
故卫星整体角动量可以改写为

ｈ ＝ Ｊｓ ＋ ＩｃｓｉｓｓＴ ＋ Ｉｃｔｉ ｔｔＴ ＋ ＩｃｇｉｇｇＴ( ) ω ＋
Ｉｃｇｉγ̇ｇ ＋ Ｉｗｓｉωｓ，

则可以得到携带 Ｌ 个 ＶＳＣＭＧ 的卫星角动量为

ｈ ＝ Ｊω ＋ Ａｇ Ｉｃｇγ
· ＋ Ａｓ Ｉｗｓω， （１）

Ｊ＝Ｊｓ＋Ａｓ ＩｃｓＡＴ
ｓ ＋Ａｔ ＩｃｔＡＴ

ｔ ＋Ａｇ ＩｃｇＡＴ
ｇ， （２）

其中

γ ＝ ［γ１， γ２， …， γＬ］Ｔ， ω ＝ ［ω１， ω２， …， ωＬ］Ｔ，
Ａｓ ＝ ［ｓ１， ｓ２， …，ｓＬ］ ， Ａｔ ＝ ［ ｔ１， ｔ２， …， ｔＬ］，
Ａｇ ＝ ［ｇ１， ｇ２， …， ｇＬ］，
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且 Ｉｃ· ＝ Ｉｇ· ＋ Ｉｗ·，Ｉｇ· ＝ ｄｉａｇ［Ｉｇ·１， Ｉｇ·２， …， Ｉｇ·Ｌ］ 和

Ｉｗ· ＝ ｄｉａｇ［Ｉｗ·１， Ｉｗ·２， …， Ｉｗ·Ｌ］， 这里·表示 ｇ，ｓ 或
者 ｔ． Ａｓ 和 Ａｔ 可以改写成

Ａｓ ＝ Ａｓ０ ［ｃｏｓ γ］ ｄ ＋ Ａｔ０ ［ｓｉｎ γ］ ｄ，

Ａｔ ＝ Ａｔ０ ［ｃｏｓ γ］ ｄ － Ａｓ０ ［ｓｉｎ γ］ ｄ ．
（３）

式 中： ｃｏｓ γ ＝ ［ｃｏｓ γ １， ｃｏｓ γ ２， …， ｃｏｓ γ Ｌ］ Ｔ，
ｓｉｎ γ ＝ ［ｓｉｎ γ １， ｓｉｎ γ ２， …， ｓｉｎ γ Ｌ］ Ｔ ． ［ｘ］ ｄ 表示

对角阵 ［ｘ］ ｄ ＝ ｄｉａｇ（ｘ１， ｘ２， …， ｘＮ） ． 由于 ｇ 方向

固定于卫星本体，所以 Ａｇ 是常值矩阵． 式（３）的导

数形式为

Ａ· ｓ ＝ Ａｔ ［ γ̇］ ｄ， Ａ· ｔ ＝ － Ａｓ ［ γ̇］ ｄ ．
对卫星整体角动量式（２）求导可得到：

Ｊ̇ ＝ Ａｔ ［γ̇］ｄ（Ｉｃｓ － Ｉｃｔ） ＡＴ
ｓ ＋ Ａｓ ［γ̇］ｄ（Ｉｃｓ － Ｉｃｔ） ＡＴ

ｔ ，
进一步，卫星动力学方程可以表示为

　 　 （Ａｔ ［γ̇］ｄ（Ｉｃｓ － Ｉｃｔ）ＡＴ
ｓ ＋Ａｓ［γ̇］ｄ（Ｉｃｓ － Ｉｃｔ） ＡＴ

ｔ ）ω ＋
　 　 Ｊω̇ ＋ ＡｇＩｃｇγ̈ ＋ ＡｔＩｗｓ［ω̇］ ｄγ̇ ＋ ＡｓＩｗｓω̇ ＋
　 　 ω × （Ｊω ＋ ＡｇＩｃｇγ̇ ＋ ＡｓＩｗｓω̇） ＝ ０．

为便于后续控制系统的设计，进行以下合理假

设：由于 ＶＳＣＭＧ 的转动惯量相对于卫星本体是小

量，则卫星本体的转动惯量变化律可以忽略； ω 和 γ̇
都是小量，所以 ω × Ａｇ Ｉｃｇγ̇ 可以忽略；由于 ＶＳＣＭＧ
的转动惯量和 γ̈ｇ 都是小量， Ｉｃｇγ̈ｇ 可以忽略， 则携带

Ｌ 个 ＶＳＣＭＧ 的动力学方程为

Ｊω̇ ＋ ω × Ｊω ＋ ω × Ａｓ Ｉｗｓω̇ ＝ － Ａｔ Ｉｗｓωｄγ － Ａｓ Ｉｗｓω
·．
（４）

这里讨论的是 ＣＭＧ 和飞轮的联合执行机构控

制问题，对上述建立的动力学方程式（４） 进行适当

改造（不妨假设卫星携带 Ｍ 个 ＣＭＧ 与 Ｎ 个飞轮，这
里 Ｌ ＝ Ｍ ＋ Ｎ）：令其中Ｍ个ＶＳＣＭＧ的转子转速为恒

定值且 ω· ＝ ０， 形成 Ｍ 个 ＣＭＧ 模型； 再令 Ｎ 个

ＶＳＣＭＧ的框架固定，即 γ̇ ＝ γ̈ ＝ ０，形成飞轮模型． 此
时卫星动力学方程可表示成

Ｊω̇ ＋ ω × Ｊω ＋ ω × （ＡｃｓＩｃｗｓωｃ ＋ ＡｗｓＩｗｗｓωｗ） ＝

　 　 － ＡｃｔＩｃｗｓωｄ
ｃ γ̇ｃ － ＡｗｓＩｗｗｓω

·
ｗ，

式中下角标 ｃ、ｗ 分别为 ＣＭＧ 或飞轮所对应的量．
为便于后续控制系统设计及表达方便，令 Ｈｃｗ ＝

Ｉｃｗｓωｄ
ｃ ，ｈ ＝ Ｊω ＋ ＡｃｓＩｃｗｓωｃ ＋ ＡｗｓＩｗｗｓωｗ，去掉 γ̇以及 ω˙

的下角标，得到书写简洁的卫星动力学方程为

Ｊω· ＋ ω × ｈ ＋ ＡｃｔＨｃｗγ̇ ＋ ＡｗｓＩｗｗｓω
˙ ＝ ０． （５）

２　 控制模型建立

本文利用无冗余的修正罗德里格参数（ＭＲＰ）表示

姿态，方向余弦矩阵 Ｃ 与ＭＲＰ 之间的转换关系为

Ｃ σ( ) ＝ Ｉ － ４ １ － σＴσ( )

１ ＋ σＴσ( ) ２σ
× ＋ ８

１ ＋ σＴσ( ) ２（σ
×） ２ ．

式中： σ × 是 σ 的叉乘算子， Ｉ 为单位矩阵． 基于

ＭＲＰ 的卫星姿态运动学方程为

σ· ＝ Ｇ σ( ) ω， （６）
其中 Ｇ σ( ) 为

Ｇ σ( ) ＝ １
４

１ － σＴσ( ) Ｉ ＋ ２σ × ＋ ２σσＴ( ) ．

对式（６）进行微分可得

σ̈ ＝ Ｇ̇ σ， σ̇( ) ω ＋ Ｇ σ( ) ω ，
其中

Ｇ̇（σ， σ̇） ＝ １
２

σ̇× ＋ σ̇σＴ ＋ σσ̇Ｔ － σ̇ＴσＩ( ) ，

进而可以得到：
ω̇ ＝ Ｇ －１（σ̈ － Ｇ̇ω） ． （７）

　 　 此外，由于在轨卫星受到的外界干扰力矩在

１０－５ Ｎ·ｍ 量级，而卫星在执行机动任务的时间一

般在 ５ ｍｉｎ 左右，则在这短时间内由外界干扰引起

的卫星角动量变化作用非常小，则可认为整星角动

量在惯性系下的是保守的． 使用ＨＩ 表示在惯性系下

表示的整星角动量，则 ＨＩ 和式（５）中 ｈ 之间的关系

可以表示为

ｈ ＝ Ｃ σ( ) ＨＩ ．
　 　 将式（７）代入式（５）可得

σ̈ ＝ Ｆ∗（σ， σ̇） ＋ Ｇ∗（σ， σ̇）ｕ， （８）
其中：

Ｆ∗（σ， σ̇） ＝ Ｈ∗ －１（Ｈ∗Ｇ̇Ｇ －１σ̇ －
Ｇ －Ｔω × Ｃ（σ）ＨＩ） ∈ Ｒ３×１， （９）

Ｇ∗（σ， σ̇） ＝ － Ｈ∗ －１Ｇ －ＴＱ ∈ Ｒ３×（ｍ＋ｎ）， （１０）
Ｑ ＝ ［ＡｃｔＨｃｗ， ＡｗｓＩｗｗｓ］ ∈ Ｒ３×（ｍ＋ｎ）， （１１）

ｕ ＝ ［ γ̇Ｔ， ω˙ Ｔ］ Ｔ ∈ Ｒ（ｍ＋ｎ） ×１， （１２）
Ｈ∗（σ） ＝ Ｇ －ＴＪＧ －１ ∈ Ｒ３×３ ． （１３）

将式（８）改写成状态空间形式为

ｄ
ｄｔ

σ

σ·
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ Ａ０

σ

σ·
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ Ｂ０（Ｆ∗（σ， σ·） ＋ Ｇ∗（σ， σ·）ｕ），

（１４）
其中

Ａ０ ＝
０ Ｉ
０ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ， Ｂ０ ＝

０
Ｉ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ．

　 　 安装偏差以及卫星发射时振动所造成的结构偏

差，会严重降低执行机构的控制精度． ＣＭＧ 群的力

矩输出矩阵 Ａｃｔ、飞轮群角动量矩阵Ａｗｓ 分别为

Ａｃｔ ＝ Ａｎ
ｃｔ ＋ ＡΔ

ｃｔ， Ａｗｓ ＝ Ａｎ
ｗｓ ＋ ＡΔ

ｗｓ，
式中， Ａｎ

∗、ＡΔ
∗ 分别表示相应的标称值以及标称值

和准确值之间的偏差． 整星角动量可以表示为

ＨＩ ＝ Ｈｎ
Ｉ ＋ ＨΔ

Ｉ ，
式中 ＨΔ

Ｉ 、Ｈｎ
Ｉ 分别表示角动量估计偏差值和标称值．
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则式（９）与式（１０）可以写成

Ｆ∗ ＝ Ｆ∗ｎ ＋ Ｆ∗Δ，Ｇ∗ ＝ Ｇ∗ｎ ＋ Ｇ∗Δ，
其中：
Ｆ∗ｎ ＝ Ｈ∗ －１（Ｇ －ＴＪＧ －１Ｇ̇Ｇ －１σ̇ － Ｇ －Ｔω × Ｃ（σ）Ｈｎ

Ｉ ），
（１５）

　 　 　 Ｆ∗Δ ＝ － Ｈ∗－１Ｇ －Ｔω × Ｃ（σ）ＨΔ
Ｉ ， （１６）

且

Ｇ∗ｎ ＝ － Ｈ∗－１Ｇ －Ｔ Ｑｎ， （１７）
Ｇ∗Δ ＝ － Ｈ∗－１Ｇ －Ｔ ＱΔ， （１８）

式中 Ｑｎ、ＱΔ 分别表示 Ｑ 的标称值和估计偏差．
为便于后续自适应控制器的设计，式（１６）可写

成以下形式：
Ｆ∗Δ ＝ ＹＦΘＦ ．

式中： ΘＦ ＝ ＨΔ
Ｉ 为待估计的角动量参数， ＹＦ ＝

－ Ｈ∗－１Ｇ －Ｔω × Ｃ（σ） 是关于 σ 和 σ˙ 的向量函数，称
之为退化矩阵．

同样，式（１８）也可以写成：
Ｇ∗Δ ＝ － Ｈ∗ －１Ｇ －Ｔ［ＡΔ

ｃｔ Ｈｃｗ， ＡΔ
ｗｓ Ｉｗｗｓ］，

　 　 ＡΔ
ｃｔ Ｈｃｗ ＝ ［ ｔΔｃ１， ｔΔｃ２， …， ｔΔｃＮ］ｄｉａｇ（ｈｃｗｉ） ＝

［ ｔΔｃ１ｈｃｗ１， …， ｔΔｃｉｈｃｗｉ， …， ｔΔｃＮｈｃｗＮ］，
其中

ｔΔｃｉｈｃｗｉ ＝ （ ｔΔｃｉ０ｃｏｓ γ ｉ － ｓΔｃｉ０ｓｉｎ γ ｉ）ｈｃｗｉ ．
式中 ｔΔｃｉ０、ｓΔｃｉ０ 分别表示在 ＣＭＧ 框架角均为 ０ 时的力

矩输出和转子轴方向偏差．
设

ΘｃＧｉ ＝ ［ ｔΔＴ
ｃｉ０， ｓΔＴ

ｃｉ０］ Ｔ ∈ Ｒ６，
则

ＹｃＧｉ ＝ － ｈｗｃｉＨ∗ －１Ｇ －Ｔ［ｃｏｓ γ ｉＩ３， － ｓｉｎ γ ｉＩ３］ ∈ Ｒ３×６，
于是可以得到

ＹｃＧ ＝ ［ＹｃＧ１， ＹｃＧ２， …， ＹｃＧｍ］ ∈ Ｒ３×６ｍ，

ΘｃＧ ＝ ｄｉａｇ（ΘｃＧ１， ΘｃＧ２， …， ΘｃＧｍ） ∈ Ｒ６ｍ×ｍ ．
（１９）

同理

ＡΔ
ｗｓ Ｉｗｗｓ ＝ ［Ｉｗｗｓ１Ｉ３， Ｉｗｗｓ２Ｉ３， …， ＩｗｗｓＮＩ３］·

ｄｉａｇ（ｓΔｗ１， ｓΔｗ２， …，ｓΔｗＮ），
于是可以得到

ＹｗＧ ＝ － Ｈ∗－１Ｇ－Ｔ［Ｉｗｗｓ１Ｉ３， Ｉｗｗｓ２Ｉ３， …， ＩｗｗｓＮＩ３］ ∈Ｒ３×３ｎ，

ΘｗＧ ＝ ｄｉａｇ（ｓΔｗ１， ｓΔｗ２， …，ｓΔｗＮ） ∈ Ｒ３ｎ×ｎ ．
（２０）

将式（１９）与式（２０）合并可以写为

ＹＧ ＝ ［ＹｃＧ， ＹｗＧ］ ∈ Ｒ３×３（２ｍ＋ｎ），

ΘＧ ＝
ΘｃＧ

ΘｗＧ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

则式（１８）可写成如下简洁形式：
Ｇ∗Δ ＝ ＹＧΘＧ ．

　 　 完成控制模型的建立，本文在此基础上进行控

制器设计．

３　 自适应控制律设计

使用 σｄ（ｔ） 表示相对于惯性系卫星的参考姿态，
假设 σｄ（ｔ） 及其导数项 σ·ｄ（ｔ） 和 σ̈ｄ（ｔ） 均已知． 定义：

ｅ 
σｅ

σ· ｅ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝

σ － σｄ

σ· － σ·ｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
．

　 　 根据式（１４），可以得到卫星的跟踪误差动力

学为

ｄ
ｄｔ
ｅ ＝ ｄ

ｄｔ

σ － σ ｄ

σ· － σ·ｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝ Ａ０ｅ ＋ Ｂ０（Ｆ∗（σ， σ˙） ＋

Ｇ∗（σ， σ˙）ｕ － σ̈ ｄ）， （２１）
系统 （Ａ０，Ｂ０） 可控，则可通过选取合适的矩阵 Ｋ 使

得矩阵 Ａ１ ＝ Ａ０ － Ｂ０Ｋ 满足 Ｈｕｒｗｉｔｚ 矩阵的条件，式
（２１）可改写成

ｅ· ＝ Ａ１ｅ ＋ Ｂ０（Ｋｅ ＋ Ｆ∗（σ， σ˙） ＋

Ｇ∗（σ， σ·）ｕ － σ̈ｄ）． （２２）
　 　 选择系统 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数，如

Ｖ ＝ １
２

ｅＴＰｅ ＋ １
２αＦ

Θ
～

Ｔ
ＦΘ

～

Ｆ ＋ １
２αＧ

ｔｒ（Θ
～

Ｔ
ＧΘ

～

Ｇ） ． （２３）

式中：Θ
～

∗ 定义为参数估计偏差Θ
～

∗ Θ∗ － Θ＾ ∗ ，其

中 Θ
＾

∗ 是参数Θ∗ 的估计值； Ｐ（Ｐ ＝ ＰＴ） 是 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
方程 ＡＴ

１Ｐ ＋ ＰＡ１ ＝ － Ｑ 的解．
设计反馈控制器 ｕ， 如

ｕ ＝ Ｇ∗ｎ ＋ ＹＧΘ
＾

Ｇ( ) † － Ｋｅ － Ｆ∗ｎ － ＹＦΘ
＾

Ｆ ＋ σ̈ ｄ( ) ，
（２４）

可以消除系统中其他非线性项，其中 （Ｘ）† ＝ ＸＴ（ＸＸＴ）
表示 Ｘ 的伪逆， Ａ１ 为 Ｈｕｒｗｉｔｚ 矩阵保证了控制系统

的稳定性．
将控制器（２４）代入式（２２）可得

ｅ· ＝ Ａ１ｅ ＋ Ｂ０（Ｋｅ ＋ Ｆ∗ｎ ＋ ＹＦΘＦ ＋

（Ｇ∗ｎ ＋ ＹＧΘ
～

Ｇ ＋ ＹＧΘ
＾
Ｇ）ｕ － σ̈ ｄ） ＝

Ａ１ｅ ＋ Ｂ０ ＹＦΘ
～

Ｆ ＋ Ｂ０ ＹＧΘ
～

Ｇｕ．
此时，式（２３）的导数形式为

Ｖ
·
＝ － １

２
ｅＴＱｅ ＋ １

αＦ
αＦ ｅＴＰＢ０ ＹＦ － Θ＾

˙
Ｔ
Ｆ( ) Θ

～

Ｆ ＋

１
αＧ
∑
ｍ＋ｎ

ｉ ＝ １
αＧ ｅＴＰＢ０ ＹＧｉｕｉ － Θ

＾̇
Ｔ
Ｇｉ( ) Θ

～

Ｇｉ ．

选择其中参数更新方式为

Θ
·^

Ｆ ＝ αＦ ＹＴ
ＦＢＴ

０Ｐｅ， （２５）

Θ
·^

Ｇｉ ＝ αＧ ＹＴ
ＧｉＢＴ

０ ＰｅＴｕｉ， （２６）
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可以使得 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数的导数满足以下条件：

Ｖ
·

＝ － １
２

ｅＴＱｅ ≤ ０．

　 　 从上述推导和分析可以得出，控制器（２４）以及

参数更新率（２５）与（２６）能够使得系统跟踪误差收

敛． 在控制器（２４）实际执行过程中，需要避免因为

Ｇ∗ｎ ＋ ＹＧΘ
＾
Ｇ 的伪逆无法求解而导致无法执行的情

况，因此需要保证 Ｇ∗ｎ ＋ ＹＧΘ
＾
Ｇ 时满秩的． ＣＭＧ 的框

架轴不相互平行可保证 Ｇ∗ｎ 是满秩的，因此可以通

过保持Θ＾ Ｇ 是个小量就可保证 Ｇ∗ｎ ＋ ＹＧΘ
＾
Ｇ 伪逆的存

在，基于此思路，改进的 Θ＾ Ｇｉ 更新方法如下［１８］：

Θ
·

Ｇｉ ＝ Ｐｒｏｊ（Θ＾ Ｇｉ， ΦＧｉ），
其中

ΦＧｉ  ＹＴ
ＧｉＢＴ

０ ＰｅＴｕｉ ∈ Ｒ６ ．

　 　 Ｐｒｏｊ（Θ＾ Ｇｉ， ΦＧｉ） 具有以下这两种形式：

１） 如果 ‖Θ＾ Ｇｉ‖２ ＜ βＧｉ， ‖Θ
＾

Ｇｉ‖２ ≥ βＧｉ 且

Θ
＾
Ｔ
ＧｉΦＧｉ ≤ ０，则

Ｐｒｏｊ（Θ
＾

Ｇｉ， ΦＧｉ） ＝ αＧΦＧｉ ．

２）如果 ‖Θ
＾

Ｇｉ‖２ ≥ βＧｉ 且 Θ＾ Ｔ
ＧｉΦＧｉ ＞ ０，则

Ｐｒｏｊ（Θ
＾

Ｇｉ， ΦＧｉ）＝ αＧ
ΦＧｉ －

（‖ΦＧｉ‖２ － βＧｉ）ΦＴ
ＧｉΘ

＾

Ｇｉ

δＧｉ ‖Θ
＾

Ｇｉ‖２
Θ
＾

Ｇｉ
æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ．

式中 βＧｉ 是已知正的常值．

４　 结果及分析

对上述的控制器进行数学仿真，以验证其有效

性． 卫星携带 ＣＭＧ 和飞轮作为执行机构． 其中 ４ 个

ＣＭＧ 采用金字塔构型安装， ３ 个正装飞轮，而实际

安装矩阵在标称安装矩阵加最大 ± ０．０５ 的随机

偏差．
为测试控制算法对参考轨迹的跟踪能力，选择

式（２７）的正弦曲线作为卫星的姿态角速度参考轨

迹，初始姿态四元数为［１， ０， ０， ０］．
ωｆ ＝ ０．０２ × （ｓｉｎ（２πｔ ／ ８００），

ｓｉｎ（２πｔ ／ ６００）， ｓｉｎ（２πｔ ／ ４００）） Ｔｒａｄ ／ ｓ．
（２７）

　 　 选取合适的 Ｋ， 使得式（２４）中矩阵 Ａ１ ＝ Ａ０ －
Ｂ０Ｋ 的特征值为（保证控制算法具有好的收敛性能）

ｅｉｇ（Ａ１）＝ ｛－ ０．２ ±０．２ｉ， － ０．２ ２， － ０．３ ±０．３ｉ， － ０．３ ２｝，
并基于经验和试凑法设计了其他的控制参数如下：

Ｑ ＝ Ｉ６，αＦ ＝ １．０ × １０７，αＧ ＝ １．０ × １０３，
δＧｉ ＝ ０．１，βＧｉ ＝ ０．０５．

　 　 仿真效果对比，首先给出不使用自适应控制律

的控制结果，即令 αＦ ＝ αＧ ＝ ０，仿真结果如图 ２，３ 所

示． 从仿真结果可以看出，欧拉角与角速度跟踪误

差分别在 ０．３ ｒａｄ 和１０－３ｒａｄ ／ ｓ 量级．
采用本文所设计的自适应控制算法，仿真结果

如图 ４～１１ 所示． 从图 ４ 可以看出，欧拉角跟踪误差

迅速达到并稳定在 ０．００３ ｒａｄ． 图 ５ 的角速度跟踪误

差曲线也呈现同样的趋势，其控制精度稳定时可达

到１０－４ｒａｄ ／ ｓ 量级．
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图 ２　 欧拉角表示的无自适应控制时姿态跟踪误差
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图 ３　 无自适应控制时角速度跟踪误差
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图 ４　 欧拉角表示的姿态跟踪误差

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ｂｙ Ｅｕｌｅｒ ａｎｇｌｅ
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图 ５　 角速度跟踪误差
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图 ６　 ＣＭＧ 的框架角
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图 ７　 飞轮转速
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图 ８　 ΘＦ 的参数估计
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图 ９　 卫星整体角动量的估计
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图 １０　 ΘｃＧ的参数估计的范数
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图 １１　 ΘｗＧ的参数估计的范数

Ｆｉｇ．１１　 Ｔｈｅ ｎｏｒｍ ｏｆ ｔｈｅ ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｖａｌｕｅ ｆｏｒ ΘｗＧ

　 　 卫星角动量的估计情况如图 ８，９ 所示，自适应

控制律使得系统很快趋近于真实的系统角动量（在
图 ９ 使用直线表示）．
　 　 从图 １０，１１ 的 ΘｃＧ 和 ΘｗＧ 的模的平方曲线可以

看出，在平滑映射的作用下， ‖ΘｃＧｉ‖２ 和 ‖ΘｗＧｉ‖２

都没有超出 βＧｉ ＋ δＧｉ ＝ ０．１５ 的范围，使得参数更新不

会出现奇异导致系统无法执行．

５　 结　 论

１）从跟踪正弦形式的姿态角速度参考轨迹的

结果，本文设计的自适应控制器能够提高 ２ 个数量

级的姿态控制精度，以及 １ 个数量级的姿态角速度

控制精度．
２）基于平滑映射原理所设计自适应参数更新

律保证参数估计结果的同时，也保证自适应参数更

新不会出现奇异现象．

参考文献

［１］ 刘刚， 李传江， 马广富， 等． 应用 ＳＧＣＭＧ 的卫星姿态快速机动

控制［ Ｊ］ ． 航空学报， ２０１１，３２ （ １０）：１ － ９． ＤＯＩ： １１ － １９２９ ／ Ｖ．
２０１１０５０９．１２０２．００７．

·２１· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４８ 卷　



ＬＩＵ Ｇａｎｇ， ＬＩ Ｃｈｕａｎｊｉａｎｇ， ＭＡ Ｇｕａｎｇｆｕ， ｅｔ ａｌ． Ｔｉｍｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｏｎ⁃
ｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｓ ｕｓｉｎｇ ＳＧＣＭＧ［Ｊ］ ． Ａｃｔａ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ＥＴ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１１，３２（１０）：１－９． ＤＯＩ： １１－
１９２９ ／ Ｖ．２０１１０５０９．１２０２．００７．

［２］ ＬＯＮＧＢＯＴＨＡＭＮ， ＢＬＥＩＬＥＲ Ｃ， ＣＨＡＡＰＥＬ Ｃ， ｅｔ ａｌ． Ｓｐｅｃｔｒａｌ ｃｌａｓ⁃
ｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｗｏｒｌｄｖｉｅｗ⁃２ ｍｕｌｔｉ⁃ａｎｇｌｅ ｓｅｑｕｅｎｃｅ ［ Ｃ］ ／ ／ ＩＥＥＥ ＧＲＳＳ
ａｎｄ ＩＳＰＲＳ Ｊｏｉｎｔ Ｕｒｂａｎ Ｒｅｍｏｔｅ Ｓｅｎｓｉｎｇ Ｅｖｅｎｔ． Ｍｕｎｉｃｈ， Ｇｅｒｍａｎｙ：
ＩＥＥＥ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｓｏｃｉｅｔｙ， ２０１１： １０９－１１２． ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ＪＵＲＳＥ．
２０１１．５７６４７３１．

［３］ ＧＩＲＯＵＡＲＴＢ， ＳＥＢＢＡＧ Ｉ， ＬＡＣＨＩＶＥＲ Ｊ Ｍ． Ｐｌｅｉａｄｅｓ⁃ＨＲ ＣＭＧｓ⁃
ｂａｓｅｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｄｅｓｉｇｎ， ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｓｔａｔｕｓ ａｎｄ ｐｅｒ⁃
ｆｏｒｍａｎｃｅｓ［Ｃ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ １７ｔｈ ＩＦＡＣ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ
Ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ． Ｔｏｕｌｏｕｓｅ， Ｆｒａｎｃｅ： ２００７： ８３４－８３９． ＤＯＩ：１０．
３１８２ ／ ２００７０６２５－５－ＦＲ－２９１６．００１４２．

［４］ 叶东，屠园园，孙兆伟．面向非沿轨迹成像卫星的切比雪夫神经

网络滑模姿态控制［ Ｊ］ ．航空学报， ２０１５， ３６（ ９）：３０９２－ ３１０４．
ＤＯＩ：１０．７５２７ ／ Ｓ１０００－６８９３．２０１５．０１１４．
ＹＥ Ｄｏｎｇ，ＴＵ Ｙｕａｎｙｕａｎ，ＳＵＮ Ｚｈａｏｗｅｉ．Ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｎｏｎ⁃
ｐａｒａｌｌｅｌ⁃ｇｒｏｕｎｄ⁃ｔｒａｃｋ ｉｍａｇｉｎｇ ｕｓｉｎｇ Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ［ Ｊ］ ．
Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ＥＴ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１５， ３６ （ ９）： ３０９２ －
３１０４．ＤＯＩ：１０．７５２７ ／ Ｓ１０００－６８９３．２０１５．０１１４．

［５］ ＷＩＥ Ｂｏｎｇ． Ｓｉｎｇｕｌａｒｉｔｙ ｅｓｃａｐｅ ／ ａｖｏｉｄａｎｃｅ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｌｏｇｉｃ ｆｏｒ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏ ｓｙｓｔｅｍｓ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｙｎａｍ⁃
ｉｃｓ， ２００５， ２８（５）： ９４８－９５６．ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ １．１０１３６．

［６］ ＬＡＰＰＡＳ Ｖ Ｊ． Ａ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏ （ＣＭＧ） ｂａｓｅｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｙｓｔｅｍ （ＡＣＳ） ｆｏｒ ａｇｉｌｅ ｓｍａｌｌ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｄ］． Ｅｎｇｌａｎｄ： Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ
Ｓｕｒｒｅｙ， ２００２： １－９．

［７］ ＣＨＥＮ Ｘｉａｏｊｉａｎｇ， ＳＴＥＹＮ Ｗ Ｈ． Ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｅｉｇｅｎａｘｉｓ ｓｌｅｗ
ｍａｎｏｅｕｖｒｅ［Ｃ］． ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒ⁃
ｅｎｃｅ． １９９９： ５２１－５２９．

［８］ ＳＵＮ Ｚｈａｏｗｅｉ， ＧＥＮＧ Ｙｕｎｈａｉ， ＸＵ Ｇｕｏｄｏｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒ ｌａｒｇｅ⁃ａｎｇｌｅ ｍａｎｅｕｖｅｒ ｏｆ ｈｉｔｓａｔ－１ ｓｍａｌｌ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
［Ｊ］ ． Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ， ２００４， ５４（７）： ４６３－４６９．ＤＯＩ： １０．１０１６ ／
Ｓ００９４－５７６５（０３）００２２３－６．

［９］ ＨＡＬＬＣ Ｄ， ＴＳＩＯＴＲＡＳ Ｐ， ＳＨＥＮ Ｈａｉｊｕｎ． Ｔｒａｃｋｉｎｇ ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｍｏ⁃
ｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｎｄ ｍｏｍｅｎｔｕｍ ｗｈｅｅｌｓ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ Ａｓｔｒｏ⁃

ｎａｕｔｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２００２， ５０（３）： ３１１－３２３．ＤＯＩ：１０．２５１４ ／ ６．１９９８－
４４７１．

［１０］叶东， 孙兆伟， 王剑颖． 敏捷卫星的联合执行机构控制策略

［Ｊ］ ． 航空学报，２０１２， ３３（６）：１１０８－１１１５．
ＹＥ Ｄｏｎｇ， ＳＵＮ Ｚｈａｏｗｅｉ， ＷＡＮＧ Ｊｉａｎｙｉｎｇ． Ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ ｈｙ⁃
ｂｒｉｄ ａｃｔｕａｔｏｒ ｆｏｒ ａｇｉｌｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］ ． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ＥＴ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉ⁃
ｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１２， ３３（６）：１１０８－１１１５．

［１１］ＦＯＲＤＫ Ａ， Ｈａｌｌ Ｃ Ｄ． Ｓｉｎｇｕｌａｒ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ａｖｏｉｄａｎｃｅ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｆｏｒ ｃｏｎ⁃
ｔｒｏｌ⁃ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏｓ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ，
２０００， ２３（４）： ６４８－６５６．ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ ２．４６１０．

［１２］ＬＥＶＥＦ Ａ， ＦＩＴＺＣＯＹ Ｎ Ｇ． Ｈｙｂｒｉｄ ｓｔｅｅｒｉｎｇ ｌｏｇｉｃ ｆｏｒ ｓｉｎｇｌｅ⁃ｇｉｍｂａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｙ⁃
ｎａｍｉｃｓ， ２０１０， ３３（４）： １２０２－１２１２．ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ １．４６８５３．

［１３］ＳＴＥＶＥＮＳＯＮ Ｄ， ＳＣＨＡＵＢ Ｈ． Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ａ ｄｏｕｂ⁃
ｌｅ⁃ｇｉｍｂａｌ ｖａｒｉａｂｌｅ⁃ｓｐｅｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ Ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０１２， ３５（ ３）： ７８７－ ７９３． ＤＯＩ：
１０．２５１４ ／ １．５６１０４．

［１４］ＬＩＤＥＮ Ｓ． Ａ ｎｅｗ ｆａｉｌ ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
［Ｃ］． Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｆｌｉｇｈｔ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ａｍｅｒｉ⁃
ｃａｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， １９７１： １－９． ＤＯＩ： １０．
２５１４ ／ ６．１９７１－９３６．

［１５］ ＲＯＩＴＨＭＡＹＲＣ Ｍ， ＫＡＲＬＧＡＡＲ Ｃ Ｄ， ＫＵＭＡＲ Ｒ Ｒ， ｅｔ ａｌ． Ｄｙ⁃
ｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ， ｐｏｗｅｒ， ａｎｄ ｍｏｍｅｎｔｕｍ ｆｏｒ ａ ｓｐａｃｅ⁃
ｃｒａｆｔ ｕｓｉｎｇ ｆｌｙｗｈｅｅｌｓ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ［Ｒ］． Ｈａｍｐｔｏｎ，
ＶＡ： Ｎａｔｉｏｎａｌ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ｓｐａｃｅ Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ， ２００３： １－９１．

［１６］ＳＫＥＬＴＯＮＣ Ｅ， ＨＡＬＬ Ｃ． Ｍｉｘｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｏｍｅｎｔ ｇｙｒｏ ａｎｄ ｍｏｍｅｎ⁃
ｔｕｍ ｗｈｅｅｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ［ Ｊ］ ． Ａｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ， ２００３，
１１６（１）： ８８７－８９９．

［１７］ＲＩＺＶＩ Ｆ． Ｃａｓｓｉｎｉ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｕｓｉｎｇ ｒｅａｃｔｉｏｎ ｗｈｅｅｌ
ｂｉａｓｉｎｇ ｄａｔａ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｒｏｃｋｅｔｓ， ２０１４， ５１（２）：
５６３－５７３．ＤＯＩ： ／ １０．２５１４ ／ １．Ａ３２５２３．

［１８］ＣＨＡＮＧＹ Ｃ． Ａｎ ａｄａｐｔｉｖｅ Ｈ∞ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ａ ｃｌａｓｓ ｏｆ ｎｏｎｌｉｎ⁃
ｅａｒ ｍｕｌｔｉｐｌｅ⁃ｉｎｐｕｔ ｍｕｌｔｉｐｌｅ⁃ｏｕｔｐｕｔ （ ＭＩＭＯ） ｓｙｓｔｅｍｓ ［ Ｊ ］ ． ＩＥＥＥ
Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ ， ２００１， ４６（ ９）： １４３２ － １４３７．
ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ９．９４８４７２．

（编辑　 张　 红）


























































 



封面图片说明

封面图片来自本期论文“铁电极化调控 ＳｎＳｅ 薄膜光电性质研究”，是哈尔滨工业大学航天学院所

制作的 ＳｎＳｅ 薄膜在不同波长照射下光电导的变化情况及电荷转移过程示意图． ＳｎＳｅ 作为一种 ｐ 型窄

禁带半导体（约为 ０．８６ ｅＶ），可吸收大部分波段的太阳光． 作为一种典型的铁电材料，极化后的铌酸锂

晶体上下表面分别带异号的电荷，当铌酸锂晶体表面沉积 ＳｎＳｅ 薄膜时，在铌酸锂退极化场的作用下，会
在 ＳｎＳｅ 薄膜中诱导产生不同类型的电荷注入，进而达到调控 ＳｎＳｅ 薄膜电学性质的目的．极化方向指向

薄膜时， 铁电极化的铌酸锂可以在 ＳｎＳｅ 薄膜中注入电子，减少了 ＳｎＳｅ 中的空穴数量．６３２ ｎｍ 的激光可

以使薄膜吸收光子而产生电子－空穴的分离，增加了薄膜中载流子的数量，提高了薄膜的光电导，当用

４０５ ｎｍ 激光照射时，ＳｎＳｅ 同样可以吸收部分激光产生电子－空穴分离． ４０５ ｎｍ 的激光还可以被铌酸锂

与薄膜界面所吸收产生电子－空穴分离，界面处空穴向 ＳｎＳｅ 薄膜一侧传输，进而使薄膜中的自由载流子

浓度增大，导电能力进一步提高．
（图文提供：宋波，韩杰才，郝润豹，李加杰，王先杰．哈尔滨工业大学航天学院）
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