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采用帆板－滑块执行结构的太阳帆姿态控制
吴利平，郭　 毓，吴益飞，郭　 健

（南京理工大学 自动化学院， 南京 ２１００９４）

摘　 要： 为实现太阳帆三轴姿态控制，采用一种新型的帆板－滑块执行机构进行姿态控制． 基于滑模控制理论提出一种强鲁

棒的姿态控制器，以抑制执行机构工作过程中航天器转动惯量变化对姿态控制的影响． 此外，引入自适应律，提出一种自适应

抗扰控制律，以抑制光压力矩和引力梯度力矩对姿态的干扰作用． 最后，基于执行机构的动力学特性设计了操纵律，解算出帆

板转动角度和滑块滑动位移，提供给控制器所需控制力矩． 仿真结果表明：采用所提控制律和执行机构操纵律可使太阳帆姿

态较快地机动至期望位置，并较好地抑制了转动惯量变化、光压力矩干扰和引力梯度力矩干扰带来的影响，同时使控制力矩、
帆板角度和滑块位移均保持在适当的幅值范围内． 所提控制策略有效地实现了太阳帆三轴姿态控制．
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　 　 由于无能耗的推进方式，太阳帆航天器在深空

飞行中倍受青睐［１－３］ ． 太阳帆通过巨大的帆面反射

太阳光，从而获得光压力作为轨道动力． 调整帆面

姿态可改变其所受光压力的幅值与方向，进而改变

轨道推进力． 太阳帆姿控执行机构巧妙地借助太阳

光压力提供姿态控制力矩，实现了无能耗姿态控制．
由于结构简单、可行性强，滑动质量块形式的执行机

构受到了广泛关注［４－７］ ． 然而此方法只能产生俯仰

轴和偏航轴控制力矩，需要配合滚转轴执行机构滚

使用． 目前所采用的滚转轴执行方案有控制小帆和

转轴稳定条等，但它们对太阳帆的展开过程影响较

大． 文献［５］采用小块帆板的转动产生滚转轴控制

力矩，其分离式的安装对帆面展开影响小，是一种新

型高效的执行机构．
然而，质量块滑动会改变太阳帆质心位置，在提

供控制力矩的同时也致使转动惯量发生变化，这就

要求太阳帆姿态控制器具有较强的鲁棒性． 此外，
光压力矩对太阳帆也有着不可忽视的影响，相同质

心 ／压心偏差的情况下，其所受光压力矩幅值是传统

航天器的近 １００ 倍；在诸如三体问题等复杂飞行环

境下，天体对太阳帆的引力产生的梯度力矩对其姿

态也构成了显著干扰，且随轨道位置变化． 此类外

部干扰力矩要求姿态控制器具有较好的自适应抗扰



能力．
许多学者在太阳帆姿态控制设计方面进行了大

量研究． 文献［６］针对以滑块为执行机构的太阳帆

计了 ２ 自由度的姿态控制律，不记转动惯量变化设

计了前馈＋反馈的控制策略． 文献［７］同样以滑动质

量块作为执行机构，忽略其对转动惯量的影响，分别

采用 ＬＱＲ 和 ＰＩＤ 算法为太阳帆设计了双闭环姿态

控制器． 文献［８－９］都采用顶端小帆方式产生姿态

控制力矩，且在控制器设计时皆采用 ＰＤ 控制律，通
过选取姿态和转速的反馈增益矩阵实现姿态控制．
虽然 ＰＩＤ 等线性反馈控制方法具有结构简单且应

用成熟等特点，但是针对上述帆板－滑块结构的太

阳帆，在采用此类方法进行姿控设计时，较难快速选

取合适参数，且控制器往往不能获得较强的鲁棒性

和自适应能力．
本文采用帆板－滑块结构作为太阳帆姿控执行

器，针对该结构工作过程中引起的惯量变化问题，同
时考虑航天器所受外部干扰，采用非线性设计方法

研究具有强鲁棒性和自适应能力的姿态控制律． 然

后，考虑执行机构力学特性，解算帆板转角和滑块位

置，以实现所提控制策略．

１　 问题描述

１．１　 姿态动力学与运动学

本文以方形太阳帆作为研究对象，为描述其姿

态， 取太阳帆几何中心 ｏ为原点建立本体坐标系，如
图１所示． ｘｂ 轴沿帆面法线 ｎ方向，ｙｂ 轴沿帆面某一

对角线方向，ｚｂ 轴方向符合右手准则． 选用 ３ － ２ － １
转序，采用四元数Ｑ描述太阳帆姿态，则系统运动学

与动力学方程分别为
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式中： Ｑ ＝ ｑＴ ｑ４[ ]

Ｔ ， ｑ ∈ ℝ ３， ω ∈ ℝ ３ 为转速，
Ｊ ∈ℝ ３×３ 为转动惯量， τｃ ∈ℝ ３ 为姿态控制力矩，
τｄ ∈ℝ ３ 为干扰力矩．

干扰力矩主要包括光压干扰力矩 τｓ 和引力梯

度力矩 τｇ， 其中 τｓ ＝ ε０ × Ｆｓ ， ε０ 为生产工艺导致的

质心 ／压心偏差， Ｆｓ 为帆面所受太阳光压力． 采用理

想光学模型，有
Ｆｓ ＝ ２ＰｓＡ ｃｏｓ２α ０ ０[ ]

Ｔ ．
式中： Ｐｓ 为一个天文单位处的光压辐射常数， Ａ 为

太阳帆帆面面积， α 为帆面法向量与阳光矢量的夹

角，也为太阳帆俯仰角，可通过姿态四元数转换而

得． 此外，引力梯度力矩由附近天体对太阳帆的引

力产生，由于姿态机动时间远小于轨道飞行时间，引
力梯度力矩在每个轨道位置可视为常值．
１．２　 执行机构动力学

帆板－滑块形式的执行机构是文献［５］提出的

一类分离式安装的执行机构． 长方形帆板 ｐｉ 和质量

块 Ｍｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４） 的安装，如图 １ 所示，４ 个帆板 ／
质量块规格一致． 工作时，帆板沿对应连接杆转动，
连接杆长为 ｌ，转角为 γｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４）；质量块沿帆

面对角线滑动，记其相对 ｏ 点的位移为 ｄｉ（ ｉ ＝ １，２，
３，４） ．
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图 １　 太阳帆结构

Ｆｉｇ．１　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｓａｉｌ

　 　 不妨以帆板 ｐ３ 为例，分析移动帆板的工作原理．
以帆板质心 ｏｐ 为原点建立帆板坐标系 ｏｘｐｙｐｚｐ，ｙｐ 轴

和 ｚｐ 轴分别平行于帆板两边，ｘｐ 轴沿帆板法线方向．
工作时，ｐ３ 沿 ｚｐ 轴转动 γ ３ 角度，如图 ２ 所示． ｏｘｐｙｐｚｐ
系与 ｏｘｂｙｂｚｂ 系的变换关系为
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图 ２　 帆板结构

Ｆｉｇ．２　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｐａｎｅｌ
　 　 在 ｏｘｐｙｐｚｐ 系中，ｐ３ 反射太阳光获得的光压力为

Ｆｐ３ ＝ ２ＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ３） ｘｐ，
式中 Ａｐ 为帆板面积，变换至坐标系 ｏｘｏｙｏｚｏ 中有
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　 　 设 ｏｐ 点到 ｏ 点的距离为ｌ３ ＝ ｌ ｚｂ，Ｆｐ３ 产生的力

矩为
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τｐ３ ＝ ｌ３ × Ｆｐ３ ＝
－ ２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ３）ｓｉｎγ３

２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ３）ｃｏｓγ３

０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

同理，帆板 １、２、４ 产生的力矩分别为

τｐ１ ＝
－ ２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ１）ｓｉｎ γ１

０
－ ２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ１）ｃｏｓγ１

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

τｐ２ ＝
－ ２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ２）ｓｉｎ γ２

０
２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ２）ｃｏｓ γ２

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

τｐ４ ＝
－ ２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ４）ｓｉｎ γ４

－ ２ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ４）ｃｏｓ γ４

０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

　 　 令 γ １ ＝ γ ２，τｐ１ ＋ τｐ２ ＝ － ４ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ １）ｓｉｎ
γ １ ｘｂ；令 γ ３ ＝ γ ４，τｐ３ ＋ τｐ４ ＝ － ４ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ ３）ｓｉｎ
γ ３ ｘｂ ． 可见 ４ 块帆板力矩之和只产生滚转轴力矩． 俯
仰轴和偏航轴控制力矩由滑块滑动提供，结合文献

［５］可得执行机构输出的控制力矩为

τｃ ＝

－ ４ｌＰｓＡｐ∑
ｉ ＝ １，３

ｃｏｓ２（α ＋ γｉ）ｓｉｎ γｉ

－ ２ｍ ／ ｍｔ ｄ３ ＋ ｄ４( ) ＰｓＡ ｃｏｓ２α

２ｍ ／ ｍｔ（ｄ１ ＋ ｄ２）ＰｓＡ ｃｏｓ２α

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

． （３）

式中 ｍ 为滑块质量，ｍｔ 为航天器总质量．
执行机构工作时，由于质量块滑动会引起质心

变化， 转动惯量 Ｊ 也随之变化． 设 Ｊ ＝ ｄｉａｇ（Ｊｘｂ，Ｊｙｂ，
Ｊｚｂ），则有

Ｊｘｂ ＝ Ｉｘｂ ＋ ２ｍｒｄ２
３，

Ｊｙｂ ＝ Ｉｙｂ ＋ ２ｍｒｄ２
１，

Ｊｚｂ ＝ Ｉｚｂ ＋ ２ｍｒ ｄ２
１ ＋ ｄ２

３( ) ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（４）

式中： ｍｒ ＝ ｍ（ｍｓ ＋ ｍ） ／ ｍｔ，ｍｓ ＝ ｍｔ － ４ｍ，Ｉｘｂ、Ｉｙｂ、Ｉｚｂ
分别为忽略质心变化时 Ｊｘｂ、Ｊｙｂ、Ｊｚｂ 的标称值． 三者

对时间的微分为

Ｊ
·

ｘｂ ＝ ２ｍｒ ｄ
·

３ｄ３ ＋ ｄ
·

４ｄ４( ) ，

Ｊ
·

ｙｂ ＝ ２ｍｒ ｄ１ｄ
·

１ ＋ ｄ２ｄ
·

２( ) ，

Ｊ
·

ｚｂ ＝ ２ｍｒ ｄ１ｄ
·

１ ＋ ｄ２ｄ
·

２ ＋ ｄ
·

３ｄ３ ＋ ｄ
·

４ｄ４( ) ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（５）

２　 控制器设计

本文控制器设计的目标是对一类采用帆板－滑
块执行机构的太阳帆航天器，考虑光压干扰力矩和

引力梯度力矩等外部干扰、执行机构导致的转动惯

量变化，设计具有较强自适应能力和鲁棒性的姿态

控制器；由控制器输出 ｕ 求解执行机构的运动过程，

继而输出控制力矩 τｃ；在τｃ 作用下使太阳帆姿态 Ｑ
可以快速、准确地跟踪给定的期望姿态 Ｑｄ ． 姿态控

制系统结构如图 ３ 所示．

Qd +

-

姿态
控制器

u 姿控执
行机构 太阳帆航天器

τd

τc Q

图 ３　 太阳帆姿态控制系统结构

Ｆｉｇ．３　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ｓｏｌａｒ ｓａｉｌ
２．１　 姿态控制器设计

设期望姿态角为 Ｑｄ ＝ ｑＴ
ｄ ｑｄ４[ ]

Ｔ ， ｑｄ ∈ ℝ ３ ．

期望转速为 ωｄ ． 令 Ｑｅ ＝ ｑＴ
ｅ ｑｅ４[ ]

Ｔ
和 ω ｅ 分别为姿

态误差和转速误差，且有

ｑｅ ＝ ｑｄ４ｑ － ｑｄ
× ｑ － ｑｄ４ ｑｄ，

ｑｅ４ ＝ ｑＴ
ｄｑ ＋ ｑ４ｑｄ４ ．{

ωｅ ＝ ω － ωｄ ．　 　 　 　 　
　 　 由式（２）得误差模型为

Ｊ ω
·

ｅ ＝ － ω × Ｊω ＋ ｕ ＋ τｄ － Ｊ ω
·

ｄ， （６）

Ｑ
·

ｅ ＝
１
２

Ｔ
－ ｑｅ

Ｔ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ωｅ ． （７）

式中 Ｔ ＝ ｑｅ４ Ｉ３ ＋ ｑｅ
× ，且 ‖Ｔ‖ ＝ １．

为方便控制器设计，首先对太阳帆系统做如下

合理假设：
假设 １　 转动惯量在标称值 Ｊ０ 附近变化，其变

化量及变化速度有界且已知，即 Ｊ ＝ Ｊ０ ＋ ΔＪ，

‖ΔＪ‖ ≤ σ Ｊ， σ Ｊ ≥ ０，‖Ｊ
·
‖ ≤ σ Ｊ

·，σ Ｊ
· ≥ ０．

假设 ２　 外部干扰力矩有界，即 ‖ τｄ‖ ≤ ｄ，
ｄ ≥０．

此外给出如下 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ 引理［１０］：
引理　 函数 ｇ， Ｖｌ： ０，¥[ ) →ℝ ，如果对∀ｔ≥０有

Ｖ
·

ｌ ≤－ ａＶｌ（ ｔ） ＋ ｇ（ ｔ），
　 　 那么对任意的 ａ 有

Ｖｌ ≤ ｅ －ａＶｌ（０） ＋ ∫
ｔ

０

ｅ －ａ（ ｔ －τ）ｇ（τ）ｄτ， ∀ｔ ≥ ０．

　 　 为了使太阳帆姿态控制系统对滑块运动引起的

惯量变化具有鲁棒性［１１］，设计太阳帆滑模姿态控制

律． 取滑模面：
ｓ ＝ ωｅ ＋ λ ｑｅ，λ ＞ ０； （８）

　 　 滑模控制器结构为

ｕ ＝ ｕｒ ＋ ｕｅ， （９）
式中 ｕｒ 为趋近律，其作用是使系统状态到达滑模

面； ｕｅ 为等效控制律，在系统状态到达滑模面后，使
其保持在该流形上． 设计 ｕｒ 和 ｕｅ 分别为

ｕｒ ＝ － ｋｓ － （ｂ ＋ ｄ
＾
＋ υ）ｓｉｇｎ （ｓ）， （１０）
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ｕｅ ＝ ω × Ｊ０ω ＋ Ｊ０ ω
·

ｄ － λ Ｊ０ ｑ
·

ｅ ． （１１）

其中： ｂ ＝ σ Ｊ（‖ω‖ ＋ ‖ω
·

ｄ‖ ＋ λ‖ β
·

ｅ‖）；υ 为一

个很小的正数；ｋ ＝ ｋ０ ＋ ０．５δ Ｊ
·，ｋ０ ＞ ０；ｓｉｇｎ（·） 为符

号函数；ｄ
＾
为外部干扰力矩上界 ｄ 的估计值．

受投影算法启发，设计自适应律

ｄ
＾
·

＝
１
η
‖ｓ‖， ‖ｓ‖ ＞ ｓｅ；

０， ‖ｓ‖ ≤ ｓｅ ．

ì

î

í

ïï

ïï

（１２）

式中 η ＞ ０，ｄ
＾

ｔ ＝ ０ ＝ ０，ｓｅ ＞ ０．
定理　 考虑式（６）、（７）描述的系统，若满足假

设 １ 和假设 ２，在控制律（９） ～ （１２）的作用下，

姿态误差 ｑｅ 稳定，且 ‖ ｑｅ‖ ≤ ｓｅ ／ λ ．

证明　 设 ｄ
～
＝ ｄ

＾
－ ｄ 为干扰上界的估计误差，取

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ ＝ １
２

ｓＴＪｓ ＋ ηｄ
～
２( ) ，

对其微分有

Ｖ
·
＝ ｓＴＪｓ

·
＋ １

２
ｓＴＪ

·
ｓ ＋ ηｄ

～
ｄ
＾
·

＝ ｓＴ（Ｊ ω
·

ｅ ＋ λＪ β
·

ｅ） ＋

　 １
２

ｓＴＪ
·
ｓ ＋ ηｄ

～
ｄ
＾
·

＝ ｓＴ（ － ω × Ｊω ＋ ｕ ＋ τｄ －

　 Ｊ ω
·

ｄ ＋ λＪ β
·

ｅ） ＋ １
２

ｓＴＪ
·
ｓ ＋ ηｄ

～
ｄ
＾
·

．

当 ‖ｓ‖ ＞ ｓｅ 时，有

Ｖ
·

＝ ｓＴ（ － ω × ΔＪω － ΔＪ ω
·

ｄ ＋ λΔＪ β
·

ｅ － ｋｓ － （ｂ ＋

　 ｄ ＋ υ）ｓｉｇｎ（ ｓ） ＋ τ ｄ） ＋ １
２

ｓＴＪ
·
ｓ ＋ ｄ

～
‖ｓ‖ ≤

　 － ｋ ‖ｓ‖２ ＋ １
２
‖Ｊ

·
‖‖ｓ‖２ ＋ （‖Ｊ

·
‖ － δＪ）‖ｓ‖ －

　 υ‖ｓ‖ － ｄ
＾
‖ｓ‖ ＋ ｄ‖ｓ‖ ＋ ｄ

～
‖ｓ‖≤－ ｋ‖ｓ‖２ ＋

　 １
２
δＪ· ‖ｓ‖２ － υ‖ｓ‖ ＋ （－ ｄ

＾
＋ ｄ）‖ｓ‖ ＋ ｄ

～
‖ｓ‖≤

　 － ｋ０ ‖ｓ‖２ － υ‖ｓ‖ ＜ ０．
可见，在所提控制律作用下，系统状态将沿

‖ｓ‖ 衰减的方向运动，直至 ‖ｓ‖ ≤ ｓｅ ．
当 ‖ｓ‖ ≤ ｓｅ 时，取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ′ ＝ １
２

ｑＴ
ｅ ｑｅ，

沿系统（６）、（７）对其微分，有

Ｖ̇′ ＝ ｑＴ
ｅ ｑ̇ｅ ＝

１
２
ｑＴ

ｅＴωｅ，

滑模面上有 ｓ ＝ ω ｅ ＋ λｑｅ， 联合 Ｔ 的性质有

Ｖ̇′ ＝ １
２
ｑＴ

ｅＴ（ｓ － λｑｅ） ≤

－ λ
２
ｑＴ

ｅ ｑｅ ＋ １
２
‖ｑｅ‖ｓｅ ≤

－ λ
２
Ｖ′ ＋ １

２
ｓｅ ．

由 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ 引理［１０］得

‖ ｑｅ‖２ ≤ ｅ －λ ／ ２Ｖ′（０） ＋ １
２ ∫

ｔ

０

ｅ －λ ／ ２（ ｔ －τ） ｓｅｄτ，

进一步有 ‖ ｑｅ‖≤
ｓｅ
λ
． 当 ｓｅ ／ λ 取很小的正数时，

姿态误差在 ０ 附近稳定．
证毕．

２．２　 执行机构解算

利用姿态控制器输出 ｕ 可求解帆板的转角与滑

块的期望位移，通过帆板的转动和滑块的滑动可获

得对应的控制力矩 τｃ， 继而实现对姿态系统的控

制． 由式（３）可知，执行机构工作过程中，４ 块小帆的

角度互相影响，４ 个滑块的位置也存在耦合关系． 对

此，本文设计了简单的力矩分配规则，即令 γ ＝ γ １ ＝
γ ３ ＝ γ ２ ＝ γ ４， ｄ１ ＝ ｄ２， ｄ３ ＝ ｄ４， 则有

τｃ ＝
－ ８ｌＰｓＡｐ ｃｏｓ２（α ＋ γ）ｓｉｎ γ － ４ｍ／ ｍｔｄ３ＰｓＡ ｃｏｓ２α

４ｍ／ ｍｔｄ１ＰｓＡ ｃｏｓ２α
é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
．

（１３）
对帆板，在太阳帆任务设计中，滚转轴所需控制

力矩往往较小，帆板转角也在较小范围内变化． 据

此，对滚转轴力矩表达式进行小角度线性化，即
ｃｏｓγ ＝ ０， ｓｉｎγ ＝ γ ，有 τｃ（１） ≈８ｌＰｓＡｐγ ｃｏｓ２α ． 记 γ ｄ

为帆板期望转角，则有

γｄ ≈ ｕ（１） ／ （８ｌＰｓＡｐγ ｃｏｓ２α），
帆板转角运动过程为

Ｔ１γ
·
＋ γ ＝ γｄ，

式中 Ｔ１ 由帆板角度及角速度限幅决定，即 γ·ｍａｘ ＝

γｍａｘ ／ Ｔ１，其中 γｍａｘ 为最大角度， γ·ｍａｘ 为最大角速度．
对滑块，令 ｚ ＝ ｄ１ ｄ３[ ] Ｔ 为滑块位置， ｚｄ ＝

ｄ１ｄ ｄ３ｄ[ ] Ｔ 为其期望位置，由式（１３）可得

ｚｄ ＝
ｕ（３） ／ （４ｍ ／ ｍｔｄ１ＰｓＡ ｃｏｓ２α）
－ ｕ（２） ／ （４ｍ ／ ｍｔｄ３ＰｓＡ ｃｏｓ２α）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
，

滑块运动采用模型

Ｔ２ｚ
· ＋ ｚ ＝ ｚｄ ．

式中 Ｔ２ 由最大滑动位置 ｚｍａｘ 和最大滑动速度 ｚ·ｍａｘ 决

定，即 ｚ·ｍａｘ ＝ ｚｍａｘ ／ Ｔ２ ．

３　 数值模拟

参考文献［５］，本文采用如下太阳帆参数进行
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数 值 仿 真 实 验： 转 动 惯 量 标 称 值 为

６ ０００ ３ ０００ ３ ０００[ ] ， Ａｐ ＝ ２ｍ２， ｌ ＝ ８ｍ ， Ａ ＝
１ ２００ ｍ２ ，ｍ ＝ ２ ｋｇ ，ｍｔ ＝ １５７ ｋｇ ． 帆板转角和角速度

的最大值分别为 γｍａｘ ＝ ８０°，γ·ｍａｘ ＝ １０° ／ ｓ ． 滑块滑动距

离限幅 ｚｍａｘ ＝ ２０ｍ ， ｚ·ｍａｘ ＝ ０．１ｍ／ ｓ ． 太阳光压常数Ｐｓ ＝
４．６５３ × １０－３ｍＮ／ ｍ２； τｇ ＝ ０．００６ ６９ ０ ０[ ] Ｔ ｍＮ·ｍ，
质心 ／压心偏差 ε ０ ＝ ０ ０．１ ０．１[ ] Ｔｍ ． 执行机构能

提供的最大控制力矩分别为 ０． ５９５ ６、 １１． ３８１、
１１．３８１ ｍＮ·ｍ． 设 初 始 姿 态 四 元 数 为 Ｑ０ ＝
１ ０ ０ ０[ ] Ｔ ，初始转速为 ω ０ ＝ ０；期望姿态 Ｑｄ ＝
０．９５３ ７ ０ ０．３００ ７ ０[ ] Ｔ ，即俯仰角机动 ３５°；控

制器参数 λ ＝ ０．８， ｋ０ ＝ ０．０００ １， υ ＝ ０．０００ １； δ Ｊ ＝

ｍａｘ｛ΔＪ｝，δ Ｊ
· ＝ ｍａｘ｛ΔＪ

·
｝ 可分别由式（４）、（５）获取；

η ＝ １０， ｓｅ ＝ １０ －３ ．
仿真结果如图 ４ ～ ９ 所示． 图 ４ 为姿态响应图，

由图可知，姿态四元数误差 ｑｅ 趋向于 ０，太阳帆俯仰

角由 ０°机动至 ３５°时间远小于 １ ｈ，机动时间短；角
度稳态误差保持在 ０．０１°以内，满足了太阳帆飞行要

求． 图 ５ 为 ４ 个滑块位移曲线． 滑块 １、２ 的最大位移

为 ６．５９８ ｍ，随着姿态角趋向机动位置，逐渐稳定于

３．９２５ ｍ 处以抵抗偏航轴所受干扰． 滑块 ３、４ 的运

动提供了俯仰角机动所需力矩，二者最大位移均为

１８．４４２ ｍ；姿态误差收敛后，滑块 ３、４ 位置均保持在

１．９６２ ｍ 处． 图 ６ 为帆板转动过程，帆板转角最大幅

度为 ３１．６９３°，并稳定在－９．６６６°以消除滚转轴所受

干扰． 图 ５、６ 中的子图还分别显示了滑块和帆板在

时间初始段的响应，可见二者运动轨迹平滑无大幅

跃变，在实际应用中易于实现．
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图 ４　 姿态响应
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图 ５　 滑块位置
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图 ６　 帆板角度
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图 ７　 干扰上界估计
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　 　 图 ７ 给出了干扰力矩上界的估计结果图，图 ８
为干扰力矩示意图，滚动轴干扰力矩为常值，俯仰轴

和偏航轴干扰力矩随俯仰角变化． 图 ９ 为控制器输

出 ｕ 和执行机构输出的控制力矩 τｃ ． Ｕ 为执行机构

的期望输入，３ 轴最大幅值分别为 ０．３２７ ６、６．４８６、
１．８２７ ｍＮ·ｍ，皆在执行机构可实现范围内． 此外，
各轴控制量曲线缓和，自适应律的加入在抑制干扰

的同时，也有效地抑制了滑模控制器中存在的抖振
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现象． 通过滑块位移和帆板转动可求得实际控制力

矩 τｃ， 如图中实线所示． 可见，通过图 ５、６ 所示的帆

板转动和滑块滑动，执行机构较好地实现了所需控

制力矩．
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图 ８　 干扰力矩曲线
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图 ９　 力矩
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　 　 综上，所提控制策略在考虑光压力矩干扰、引力

梯度干扰和转动惯量变化的情况下，有效地实现了

太阳帆三轴姿态控制．

４　 结　 论

本文采用了一种新型帆板－滑块结构作为太阳

帆航天器的姿控执行机构，在此结构下研究了太阳

帆姿态控制律设计与实现问题． 针对滑块滑动致使

太阳帆转动惯量变化问题，设计了鲁棒滑模姿态控

制器． 同时，考虑了光压力矩和引力梯度力矩两种

干扰，设计了自适应律对干扰上界进行估计． 最后，
解算执行机构，实现所提控制律． 仿真结果表明， 所

提控制方法可使太阳帆姿态较快机动至期望位置，
并使控制力矩、帆板角度和滑块位移均保持在适当

的幅值范围内，易于实现．
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