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一种故障干扰解耦的航天器主动容错控制方法
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摘　 要： 为提高航天器系统的可靠性，研究一种干扰影响下的航天器主动容错控制技术． 首先，为实现干扰下的故障诊断，减
小航天器系统故障检测到故障估计之间的时间延迟，通过将故障扩展为系统状态量，设计未知输入观测器，进行航天器故障

检测及估计单元一体化设计． 其次，考虑到此方法无法实现对干扰的估计，且仅能解决可导的故障类型，进一步设计新型的自

适应滑模未知输入观测器，能够保证对干扰及故障的同时解耦估计，也可以解决更广泛的故障类型． 最后，考虑观测器观测过

程中的估计误差，设计了多变量终端滑模容错控制器，提高了控制性能． 仿真结果表明：所设计的主动容错控制策略能够实现

干扰影响下的故障诊断，可以保证航天器控制性能的快速恢复．
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　 　 随着世界经济的不断发展，作为当今科学技术

中发展最快的尖端技术之一，航天科技得到了越来

越多国家的高度重视，发挥着愈加重要的作用． 由

于航天任务复杂程度日益增加，对火箭、卫星等航天

器的可靠性提出了更高的要求． 为确保航天器的安

全性、可靠性及航天任务的顺利进行，深入开展航天

器故障诊断与容错控制技术具有重要的理论研究意

义与实际应用价值．
近年来，国内外学者针对故障诊断与容错控制

方面进行了广泛研究． ２００７ 年英国埃克塞特大学的

Ｅｄｗａｒｄｓ 等［１］针对不确定非线性系统设计滑模观测

器进行故障检测并采用等效输出注入的方法估计出

故障信息． ２０１０ 年加拿大温莎大学 Ｍｅｈｒｄａｄ Ｓａｉｆ
等［２］针对一系列不确定动态系统，提出一种二阶滑

模观测器进行故障诊断． ２０１２ 年韩国蔚山大学 Ｍｉｅｎ
Ｖａｎ 等［３］研究了机械臂的鲁棒故障检测算法，解决

了传统的利用等价输入注入重构故障时需要引入滤

波器的问题，设计三阶滑模观测器实现故障的重构，
但未考虑不确定及干扰影响． ２０１２ 年意大利帕维亚

大学 Ｃａｐｉｓａｎｉ 等［４］针对机械臂执行器与传感器故障

问题，采用高阶滑模观测器实现执行器故障估计．
２０１２ 年韩国学者 Ｄｏｎｇ⁃Ｊａｅ Ｌｅｅ 等［５］ 提出了一种同

时估计不确定系统状态和扰动的鲁棒 Ｈ¥ 滑模广义

观测器，并采用滑模策略对输入故障进行重构，但未

能实现故障和干扰的完全解耦估计． ２０１４ 年哈尔滨

工业大学刘建兴等［６］ 针对非线性不确定系统，提出



一种基于观测器的故障重构策略． 通过多次坐标变

换，将不确定及故障分别解耦在不同的子系统，并利

用自适应增益二阶滑模观测器来观测系统状态．
２０１５ 年南京航空航天大学姜斌等［７］ 针对存在干扰

不确定以及驱动器故障下的四旋翼无人机系统提出

了一种鲁棒滑模反步控制器． ２０１５ 年法国波尔多大

学 Ｄｅ Ｌｏｚａ 等［８］ 针对带有故障的线性系统，无需故

障检测与隔离，设计连续容错控制分配，首次提出基

于固定控制分配的连续积分滑模，利用高阶滑模观

测器估计状态，避免了抖振，估计了故障． ２０１６ 年韩

国蔚山大学 Ｍｉｅｎ Ｖａｎ 等［９］考虑了不确定影响，建立

超螺旋观测器同时估计系统状态和故障信息． ２０１６
年英国埃克塞特大学 Ｅｄｗａｒｄｓ 等［１０］ 研究了如何在

干扰存在条件下提高自适应观测器的性能，提出一

种滑模自适应观测器． ２０１７ 年哈尔滨工业大学罗文

生等［１１］提出一种非线性观测器的故障诊断方法，
利用一种改进的超螺旋进行观测器设计， 这种观测

器不仅可以估计状态，还可以估计故障信息． ２０１７
年西北工业大学穆凌霞等［１２］将 Ｈ¥ 性能指标引入到

观测器设计中，从而抑制不确定性和输出扰动对状

态估计的影响，但此方法未能完全消除不确定和扰

动带来的影响． ２０１８ 年北京航空航天大学胡庆雷

等［１３］针对执行器故障、外部干扰和输入饱和同时存

在情况下的航天器系统，提出了一种包含符号函数

的迭代学习观测器，降低了计算复杂度， 在鲁棒控

制分配策略中引入故障估计信息，提高了容错能力．
２０１９ 年伊朗阿米尔卡比尔大学 Ｎｅｍａｔｉ 等［１４］考虑模

型的不确定性、输入和环境干扰，针对卫星编队飞行

的故障诊断问题，设计了一组非线性鲁棒未知输入

观测器，可以对未知输入干扰进行解耦，减弱模型不

确定和外部干扰的影响，但同样未能实现完全解耦．
综上所述，传统的故障诊断方法首先检测故障

发生，并设计故障估计器对故障大小进行估计，进而

利用故障估计值进行容错控制器设计，从而保证故

障发生后系统的稳定性． 但这种处理方法在完成故

障估计后，干扰则需进一步通过自适应或观测器等

手段解决，这会增加系统计算量，且带来一定的时间

延迟． 相关学者对此展开了一系列研究，但都未能

完全消除干扰带来的影响．
因此，针对以上问题，本文对干扰及故障影响下

的航天器姿态控制系统，首先通过设计未知输入观

测器进行故障检测及估计一体化设计，实现干扰影

响下对系统状态和故障的有效估计；在此基础上，考
虑到此方法中故障必须可导需求，进一步考虑传感

器测量误差，设计新型的自适应滑模未知输入观测

器，减小干扰处理带来的时间延迟，同时实现对故障

及干扰的解耦估计，并设计多变量终端滑模容错控

制器，保证航天器控制性能的快速恢复．

１　 航天器姿态控制模型建立

为建立航天器姿态模型，首先给出地心惯性坐

标系及机体坐标系的定义如下．
地心惯性坐标系：所有的运动都要参照地球惯

性坐标系，记为 ＯＩＸＩＹＩＺＩ ． 地球惯性坐标系的坐标原

点 ＯＩ 为地球中心，以赤道面为基准面， ＯＩＸＩ 轴沿地

球赤道面与黄道面的交线，并指向春分点， ＯＩＺＩ 轴

指向北极方向， ＯＩＹＩ 轴在赤道面内与 ＯＩＸＩ 轴和 ＯＩＺＩ

轴构成右手坐标系．
机体坐标系：记为 ＯＢＸＢＹＢＺＢ ，本体坐标系与航

天器本身连接在一起，与航天器的主惯量轴一致，航
天器质心为其坐标原点 ＯＢ， 滚动轴为 ＯＢＸＢ 轴，俯
仰轴为 ＯＢＹＢ 轴，偏航轴为 ＯＢＺＢ 轴，满足右手系

准则．
基于上述坐标系，建立航天器姿态动力学模型：

Ｊω· ＝ － ω× Ｊω ＋ Ｔｕ ＋ Ｔｄ ． （１）
式中： ω ＝ ［ω ｘ，ω ｙ，ω ｚ］ Ｔ 为航天器角速度； Ｊ 为转动

惯量， Ｊ ＝ ｄｉａｇ［Ｊｘ，Ｊｙ，Ｊｚ］，其中 Ｊｘ、Ｊｙ、Ｊｚ 为航天器主

惯量轴； Ｔｕ 为系统控制力矩， Ｔｕ ＝ ［Ｔｕｘ，Ｔｕｙ，Ｔｕｚ］ Ｔ；
Ｔｄ 为系统干扰力矩， Ｔｄ ＝ ［Ｔｄｘ，Ｔｄｙ，Ｔｄｚ］ Ｔ ．

航天器运动学模型表达形式为

ωｘ ＝ φ·ｃｏｓ ψｃｏｓ θ ＋ θ·ｓｉｎ ψ，

ωｙ ＝ － φ·ｓｉｎ ψｃｏｓ θ ＋ θ·ｃｏｓ ψ，

ωｚ ＝ ψ· ＋ ｓｉｎ θ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２）

式中 φ、θ、ψ 分别为滚转角、俯仰角及偏航角．
考虑较小的航天器姿态偏差，以及低轨运行航

天器所受到的干扰力矩主要为重力梯度力矩，上述

航天器模型、可转化为

Ｍ２ ｐ̈ ＋ Ｍ１ｐ
· ＋ Ｍ０ｐ ＝ Ｇｕ Ｔｕ ＋ Ｇｄ Ｔｄ ． （３）

式中 ｐ ＝ ［φ，θ，ψ］ Ｔ 为姿态角，其余变量表达形式为

Ｍ０ ＝

４ω２
０（Ｊｙ － Ｊｚ） ０ ０

０ ３ω２
０（Ｊｘ － Ｊｚ） ０

０ ０ ω２
０（Ｊｙ － Ｊｘ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

Ｍ１ ＝
０ ０ － ω０（Ｊｘ － Ｊｙ ＋ Ｊｚ）
０ ０ ０

ω０（Ｊｘ － Ｊｙ ＋ Ｊｚ） ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

Ｍ２ ＝
Ｊｘ ０ ０
０ Ｊｙ ０
０ ０ Ｊｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

， Ｇｕ ＝ Ｇｄ ＝
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．　 　

　 　 加性故障在航天器系统中是一种常见的故障形

式，也称为偏移故障，通常可能由于航天器执行机构
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老化、电源电压下降或电阻增加等原因引起，当系统

出现加性故障时，会影响系统状态，进而影响航天器

系统的稳定． 因此本文考虑航天器加性故障 ｆ ＝
ｆ１ ｆ２ ｆ３[ ] Ｔ， 定义状态量 ｘ ＝ ｐ ｐ·[ ]

Ｔ ，那么故障

影响下航天器线性化模型表达形式为

ｘ· ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ ＋ Ｂｄｄ ＋ Ｂｆｆ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{ （４）

式中： ｘ∈Ｒ６ 为系统状态， ｕ∈Ｒ３ 为控制输入， ｙ∈
Ｒ３ 为系统输出， ｄ ∈ Ｒ３ 为外部干扰， ｆ ∈ Ｒ３ 为航天

器故障， Ａ ＝
０ Ｉ

－ Ｍ －１
２ Ｍ０ － Ｍ －１

２ Ｍ１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
∈ Ｒ６×６，Ｂ ＝

Ｂｆ ＝
０

Ｍ －１
２ Ｇｕ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
∈ Ｒ６×３，Ｂｄ ∈ Ｒ６×３，Ｃ ∈ Ｒ６×６ 为系数

矩阵．

２　 干扰影响下的故障估计器设计

针对航天器线性化模型，考虑干扰 ｄ 及故障 ｆ
影响，通过将故障 ｆ 扩展为系统状态量，获得扩展状

态系统，并设计未知输入观测器，保证干扰影响下对

扩展状态的有效估计，从而实现故障检测及估计一

体化设计．

假设所考虑的故障形式满足 ｆ̈ ＝ ０． 通过将航天

器系统中的故障项 ｆ 扩展为系统状态，从而获得扩

展系统动态：

ｘ－
·

＝ Ａ－ ｘ
－
＋ Ｂ－ ｕ ＋ Ｂ－ ｄｄ，

ｙ ＝ Ｃ－ ｘ．{ （５）

式 中： ｘ－ ＝ ｘＴ ｆ
·
Ｔ ｆＴ[ ]

Ｔ
为 扩 展 状 态， Ａ－ ＝

Ａ ０ Ｂ
０ ０ ０
０ Ｉ ０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
，Ｂ－ ＝

Ｂ
０
０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
， Ｂ－ ｄ ＝

Ｂｄ

０
０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
，Ｃ－ ＝

Ｃ ０ ０[ ] 为系数矩阵．
假设 １　 ｒａｎｋ（Ｃ－ ，Ｂ－ ｄ） ＝ ｒａｎｋ（Ｂ－ ｄ），（Ｃ

－ ， Ａ－ ） 是

可观测的．
基于航天器扩展系统动态，设计未知输入观测

器（ｕｎｋｎｏｗｎ ｉｎｐｕｔ ｏｂｓｅｒｖｅｒ， ＵＩＯ）：

ｚ－
·

＝ Ｒｚ－ ＋ ＴＢ－ ｕ ＋ Ｋｙ，

ｘ－^ ＝ ｚ－ ＋ Ｍｙ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（６）

式中： ｘ－^ 为扩展状态 ｘ－ 的估计值； ｚ－ 为 ＵＩＯ 的状态

量； Ｋ ＝ Ｋ１ ＋ Ｋ２，Ｋ１，Ｋ２，Ｒ，Ｔ 均为待设计参数；Ｍ的

表达式为

Ｍ ＝ Ｂ－ （Ｃ－Ｂ－ ）∗， （７）
其中 （Ｃ－Ｂ－ ）∗ ＝ （Ｃ－Ｂ－ ） ＴＣ－Ｂ－[ ] －１（Ｃ－Ｂ－ ） Ｔ ．

定义状态估计误差为

ｅ－ ＝ ｘ－ － ｘ－^ ． （８）
由式（５）、（６）可得

　 ｅ－ ＝ ｘ－ － ｘ－^ ＝ ｘ－ － ｚ－ － ＭＣ－ ｘ－ ＝ （Ｉ － ＭＣ－ ）ｘ－ － ｚ－． （９）
定理 １　 针对航天器系统（５），在假设 １ 存在的

条件下，设计如式（６）所示的未知输入观测器形式，
如果存在正定矩阵 Ｐ 及 Ｑ， 使得

Ａ－ Ｔ
１Ｐ ＋ Ｐ Ａ－ １ － Ｃ－ Ｔ ＱＴ － ＱＣ－ ＜ ０． （１０）

其中 Ａ－ １ ＝ Ｉ － ＭＣ－( ) Ａ－ ， Ｑ ＝ Ｐ Ｋ１ ． 那么，观测器估计

误差 ｅ－ 能够渐近收敛到 ０，即能够实现对未知状态 ｘ
及故障 ｆ 的有效估计．

证明　 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：
Ｖ（ｅ－） ＝ ｅ－ ＴＰｅ－ ． （１１）

基于式（５）、（６）、（９），对状态估计误差 ｅ－ 求导可得

　 ｅ－
·

＝ （Ｉ － ＭＣ－ ） ｘ－
·

－ ｚ－
·

＝ （Ｉ － ＭＣ－ ）（Ａ－ ｘ－ ＋ Ｂ－ ｕ ＋
　 　 Ｂ－ ｄｄ） － Ｒｚ－ － ＴＢ－ ｕ － ＫＣ－ ｘ－ ＝ （Ａ－ － ＭＣ－Ａ－ －

　 　 Ｋ１Ｃ
－ ）ｅ－ ＋ （Ａ－ － ＭＣ－Ａ－ － Ｋ１Ｃ

－ ）Ｍ － Ｋ２[ ] ｙ ＋

　 　 （Ｂ－ ｄ － ＭＣ－Ｂ－ ｄ）ｄ ＋ （Ｂ－ － ＭＣ－Ｂ－ － ＴＢ－ ）ｕ． （１２）

其中 Ｒ ＝Ａ－ －ＭＣ－Ａ－ － Ｋ１Ｃ
－ ． 为避免干扰等对故障诊断

的耦合影响，参数设计如下：
Ｔ ＝ Ｉ － ＭＣ－ ， （１３）

（Ｉ － ＨＣ－ ） Ｂ－ ｄ ＝ ０， （１４）
Ｋ２ ＝ ＲＭ． （１５）

那么，系统（１２）可转化为

ｅ－
·

＝ Ｒｅ－ ． （１６）
基于式（１２）及式（１６），对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数（１１）进行

求导，可得

　 　 Ｖ· ｅ－( ) ＝ ｅ－ＴＰ ｅ－
·

＋ ｅ－
·

ＴＰｅ－ ＝
ｅ－Ｔ Ｐ Ａ－ １ ＋ Ａ－ Ｔ

１Ｐ － Ｃ－ ＴＱＴ － ＱＣ－( ) ｅ－． （１７）
因此，通过选取合适的矩阵 Ｐ 和 Ｑ， 保证式（１０）成
立，那么可得 Ｖ·（ｅ－） ＜ ０， 因此，观测器估计误差 ｅ－ 能
够渐近收敛到 ０，即能够实现对状态 ｘ 及故障 ｆ 的有

效估计． 定理 １ 得证．
注 １　 由于观测器设计过程中相关参数过多，

下面对式（１０）及式（１３） ～ （１５）的参数选择过程进

行详细说明：１）按照式（７）形式确定矩阵 Ｍ； ２）通
过求解式（１０）所示的线性矩阵不等式，获得矩阵 Ｐ
及 Ｑ 的取值，同时利用 Ｋ１ ＝ Ｐ －１Ｑ 求得 Ｋ１； ３）基于

式（１３） ～ （１５），计算增益矩阵 Ｒ、Ｔ、Ｋ２ 的取值．

３　 干扰及故障同时解耦估计策略

上节观测器（６）能够实现对故障的有效估计，
但无法对干扰进行同时处理，且此方法只能解决可
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导的故障类型． 因此，为解决以上问题，并进一步考

虑传感器测量误差，本节针对航天器系统，设计自适

应滑模未知输入观测器，避免先估计故障后处理干

扰的时间延迟，且无需故障可导，同时实现对故障及

干扰的解耦估计．
考虑传感器测量误差，航天器模型 （ ４） 可表

示为

ｘ· ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ ＋ Ｂｄｄ ＋ Ｂｆｆ，
ｙ ＝ Ｃｘ ＋ Ｂｓｄ．{ （１８）

式中 Ｂｓ ∈ Ｒ６×３ 为已知的系数矩阵．
假设 ２ 　 （Ａ，Ｃ） 是可观测的， （Ａ，Ｂ） 是可

控的．
假设 ３　 存在未知正数 ｆ０， 满足 ‖ｆ‖ ≤ ｆ０ ． 干

扰 ｄ 是范数有界的．
３．１　 自适应滑模未知输入观测器设计

通过将系统干扰扩展为系统状态，基于线性化

模型（１８），建立如下扩展系统模型：

Ｅ ｘ～
·

＝ Ａ～ ｘ～ ＋ Ｂｕ ＋ Ｂｆｆ，

ｙ ＝ Ｃ～ ｘ～ ．{ （１９）

式中： ｘ～ ＝ ｘＴ ｄＴ[ ] Ｔ 为扩展状态， Ｅ ＝ Ｉ６ ０３×６[ ] ，

Ａ～ ＝ Ａ Ｂｄ[ ] ，Ｃ～ ＝ Ｃ Ｂｓ[ ] ．
设计如式（２０）所示的自适应滑模未知输入观

测器：
ｚ· ＝ Ｎｚ ＋ Ｊｕ ＋ Ｌｙ ＋ Ｗｖ，
ｘ～^ ＝ ｚ ＋ Ｈｙ，
ｙ^ ＝ Ｃ～ ｘ～^ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２０）

式中： ｚ 为观测器状态， ｘ～^ 为扩展状态 ｘ～ 的估计值， ｙ＾

为观测器的输出， Ｎ，Ｊ，Ｌ，Ｗ，Ｈ 为待设计参数． 等

价项 ｖ 设计为

ｖ ＝ ρ＾ ＋ δ( )
ｅｙ

‖ ｅｙ‖
． （２１）

式中： ｅｙ ＝ ｙ － ｙ＾ ，δ 为任意小的正常数， ρ＾ 通过以下自

适应律获得，其中 σ ０ 为正常数．

ρ^
·
＝ σ０‖ ｅｙ‖． （２２）

定义 ε ＝ ＴＥｘ～ － ｚ， 其中 Ｔ ∈ Ｒ９×６ 为待设计参数． 基
于式（１９）、（２０）可得

ε· ＝ Ｎε ＋ ＴＡ～ － ＮＴＥ － ＬＣ～( ) ｘ～ ＋
　 　 ＴＢ － Ｊ( ) ｕ ＋ ＴＢｆ － Ｗｖ．

（２３）

定义 ｘ～ 的估计误差 ｅ ＝ ｘ～ － ｘ～^， 基于式（２３）可得

　
ε· ＝ Ｎε ＋ ＴＡ～ － ＮＴＥ － ＬＣ～( ) ｘ～ ＋ ＴＢ － Ｊ( ) ｕ ＋
　 　 ＴＢｆ － Ｗｖ，

ｅ ＝ ε ＋ Ｉ９ － ＨＣ～ － ＴＥ( ) ｘ～ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２４）

对估计误差 ｅ 进行求导，并设计参数满足如下

约束：
ＴＡ～ － ＮＴＥ － ＬＣ～ ＝ ０， （２５）

ＴＢ － Ｊ ＝ ０， （２６）
Ｉ９ － ＨＣ～ － ＴＥ ＝ ０． （２７）

可以得到

ｅ· ＝ Ｎｅ ＋ ＴＢｆ － Ｗｖ． （２８）
　 　 设计参数 Ｗ ＝ Ｐ～ －１ Ｃ～ Ｔ， ＴＢ ＝ Ｐ～ －１ Ｃ～ ＴＱ～ ， 其中 Ｐ～ ，
Ｑ～ 为待设计矩阵参数． 将 Ｗ ＝ Ｐ～ －１ Ｃ～ Ｔ， ＴＢ ＝ Ｐ～ －１

Ｃ～ ＴＱ～ ， 代入式（２８）可得

ｅ· ＝ Ｎｅ ＋ Ｐ～ －１ Ｃ～ Ｔ Ｑ～ ｆ － ｖ( ) ． （２９）
　 　 由式（２９）可知，若估计误差 ｅ 收敛至 ０，则故障

ｆ 可由滑模项 ｖ 求解获得．
定理 ２　 针对航天器系统（１８），如果存在正定

矩阵 Ｐ～ ∈ Ｒ９×９， 矩阵 Ｑ～ ∈ Ｒ３×３ 及正常数 ξ， 使得

Ｐ～Ｎ ＋ ＮＴＰ～Ｋ ＜ － ξ Ｉ９， （３０）

Ｐ～ＴＦ ＝ Ｃ～ ＴＱ～ ． （３１）
　 　 那么，所设计的自适应滑模 ＵＩＯ（２０）可以保证

对扩展状态 ｘ～ 及故障 ｆ 的同时精确估计，且故障 ｆ 的
估计值为

ｆ＾ ＝ （Ｃ～ Ｐ～ －１ Ｃ～ ＴＱ～ ） ＋ Ｃ～ Ｐ～ －１ Ｃ～ Ｔ ｖｅｑ ． （３２）
式中 （·） ＋ 为矩阵的广义逆， ｖｅｑ 为等价输出注入项．

证明　 下面将从两步进行定理 ２ 的证明．
第 １ 步　 扩展状态估计．
设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

Ｖ１ ＝ ｅＴＰ～ ｅ ＋ １
σ０

ρ － ρ＾( ) ２， （３３）

其中 ρ＾ 为 ρ 的估计值． 对 Ｖ１ 求导，可得

　 Ｖ·１ ＝ ｅＴ Ｐ～Ｎ ＋ ＮＴＰ～( ) ｅ ＋ ２ ｅＴ Ｃ～ Ｔ Ｑ～ ｆ － ｖ( ) ＋

　 　 ２
σ ０

ρ～ － σ ０‖ ｅｙ‖( ) ． （３４）

定义 ｅｙ ＝ Ｃ～ ｅ，ρ ＝‖Ｑ～ ‖ｆ０，ｅＴ
ｙ ｖ ＝ （ρ＾ ＋ δ）‖ｅｙ‖，δ 为

任意小的正常数，由假设 ３ 可知： ‖ｆ‖ ≤ ｆ０， 则式

（３４）可转化为

Ｖ·１ ＝ ｅＴ Ｐ～Ｎ ＋ ＮＴＰ～( ) ｅ ＋ ２ ｅＴ
ｙＱ

～ ｆ － ｅＴ
ｙ ｖ( ) ＋

　 　 ２
σ ０

ρ～ － σ ０‖ ｅｙ‖( ) ≤ ｅＴ Ｐ～Ｎ ＋ ＮＴＰ～( ) ｅ ＋

　 　 ２‖ ｅｙ‖ ρ － ρ＾ － δ( ) － ２ ρ － ρ＾( ) ‖ ｅｙ‖ ≤
　 　 － ξ ‖ｅ‖２ ． （３５）

式（３５） 两端同时求积分可得 Ｖ１ ≤ Ｖ１ ０( ) －

∫¥

０
ξ‖ｅ τ( ) ‖

２
ｄτ ≤ Ｖ２ ０( ) ， 且 可 以 获 得

ｌｉｍ
ｔ→¥
∫ｔ

０
ξ‖ｅ τ( ) ‖

２
ｄτ ≤Ｖ１ ０( ) ＜ ¥． 基于 Ｂａｒｂａｌａｔ 引

理可知， ｌｉｍ
ｔ→¥

ξ ‖ｅ τ( ) ‖２ ＝ ０， 因此， ｌｉｍ
ｔ→¥

ｅ ＝ ０， 故观
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测器（２０）可以实现对系统扩展状态 ｘ～ 的精确估计．
第 ２ 步　 故障估计．
基于 ｅｙ ＝ Ｃ～ ｅ 及式（２９）可得

ｅ·ｙ ＝ Ｃ～Ｎｅ ＋ Ｃ～ Ｐ～ －１ Ｃ～ Ｔ Ｑ～ ｆ － ｖ( ) ． （３６）

与第 １ 步同理可得 ｅｙ ＝ ０，ｅ·ｙ ＝ ０． 则式（３６）可化为

０ ＝ Ｃ
～
Ｎｅ ＋ Ｃ～ Ｐ～ －１ Ｃ～ Ｔ Ｑ～ ｆ － ｖ( ) ． （３７）

因此，故障 ｆ 的估计值 ｆ＾ 设计为

ｆ＾ ＝ （Ｃ～ Ｐ～ －１ Ｃ～ ＴＱ～ ） ＋ Ｃ～ Ｐ～ －１ Ｃ～ Ｔ ｖｅｑ ． （３８）

定义故障估计误差 ｅｆ ＝ ｆ － ｆ＾， 基于式（３８）可得

ｅｆ ＝ － （Ｃ～ Ｐ～ －１ Ｃ～ ＴＱ～ ） ＋ Ｃ～Ｎｅ． （３９）
　 　 由于状态估计误差 ｅ 会收敛到 ０，故 ｅｆ 也会收

敛到 ０． 因此， ｆ＾ 可以实现对故障 ｆ 的有效估计．
３．２　 观测器参数确定

考虑到观测器设计过程中涉及到待设计参数较

多，包括 Ｐ～ 、Ｑ～ 、Ｓ、Ｔ、Ｈ、Ｎ、Ｊ、Ｗ， 故下面给出明确的

观测器参数确定过程．
首先，式（２７）可以转化为

Ｔ Ｈ[ ]
Ｅ

Ｃ～
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ Ｉ９ ． （４０）

　 　 为书写方便，定义 Ω１ ＝
Ｅ

Ｃ～
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， Λ１ ＝ Ｉ９， 由于

ｒａｎｋ Ω１ ＝ｒａｎｋ
Ω１

Λ１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ９， 方程（４０）有解，其通解为

Ｔ Ｈ[ ] ＝ Λ１ Ω
＋
１ － Ｙ１ Ｉ９ － Ω１ Ω

＋
１( ) ． （４１）

式中 Ｙ１ 为任意正实数矩阵． 故矩阵 Ｔ、Ｈ 可分别表

示为

Ｔ ＝ Ｔ１ － Ｙ１ Ｔ２， （４２）
Ｈ ＝ Ｈ１ － Ｙ１ Ｈ２ ． （４３）

式中： Ｔ１ ＝ Λ１ Ω ＋
１

Ｉ６
０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， Ｔ２ ＝ Ｉ１２ － Ω１ Ω

＋
１( )

Ｉ６
０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

Ｈ１ ＝ Λ１ Ω
＋
１

０
Ｉ６

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， Ｈ２ ＝ Ｉ１２ － Ω１ Ω

＋
１( )

０
Ｉ６

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

因此，确定 Ｙ１ 即可确定 Ｔ、Ｈ 的取值． Ｙ１ 的取值将在

后面给出．
将式（２７）代入式（２５）可得

［Ｎ Ｌ－ ］
Ｉ９
Ｃ－

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ＴＡ－ ． （４４）

式中 Ｌ－ ＝ Ｌ － ＮＨ．
　 　 同理可得

Ｎ ＝ Ｎ１ － Ｙ２ Ｎ２， （４５）

Ｌ－ ＝ Ｌ－ １ － Ｙ２ Ｌ
－

２ ． （４６）

式中：Ｎ１ ＝ Λ２ Ω
＋
２

Ｉ９
０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ｎ２ ＝ Ｉ１５ －Ω２ Ω

＋
２( )

Ｉ９
０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， Ｌ－ １ ＝

Λ２ Ω
＋
２

０
Ｉ６

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ｌ－ ２ ＝ Ｉ１５ － Ω２ Ω

＋
２( )

０
Ｉ６

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ω２ ＝

Ｉ９
Ｃ－

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

因此，只要确定 Ｙ２ 即可确定 Ｎ、Ｌ－ 的取值．
基于文献［１５］，可得 Ｙ１、Ｙ２ 的取值过程：给定

正常数 ξ、β，存在正定对称矩阵 Ｐ～ ∈Ｒ９×９，矩阵Ｑ～ ∈
Ｒ６×３，Ｓ ＝ Ｐ～Ｙ ∈ Ｒ９×２７， 通过求解如下 ＬＭＩ 方程获得

Ｐ～ 、Ｑ～ 、Ｓ．

ｇ Ｐ～ Ｔ１φ － Ｓ～
Ｔ２φ
Ｎ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＜ － ξ Ｉ９， （４７）

βＩ　 Ｐ Ｔ１ － Ｓ Ｔ＾ ２( ) Ｆ － Ｃ－ ＴＱ
∗　 　 　 　 βＩ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＞ ０． （４８）

式中： Ｔ＾ ２ ＝ Ｔ２ 　 ０[ ] Ｔ， φ ＝ Ａ～
Ｉ９
Ｃ～

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

－１ Ｉ９
０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， 函数

ｇ ｘ( ) 定义为 ｇ（ｘ） ＝ ｘ ＋ ｘＴ ． 通过求解得到的 Ｐ～ 、Ｑ～ 、
Ｓ， 由 Ｓ ＝Ｐ～Ｙ 可 得 到 矩 阵 Ｙ１、 Ｙ２（ 因 为 Ｙ ＝
Ｙ１ Ｙ２[ ] ）：

Ｙ１ ＝ Ｐ～ －１Ｓ
Ｉ１２
０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， （４９）

Ｙ２ ＝ Ｐ～ －１Ｓ
０
Ｉ１５

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
． （５０）

　 　 进一步基于式（４２）、（４３），可得 Ｔ、Ｈ． 进而基于

式（４５）、（４６），求得 Ｎ、Ｌ－ Ｌ－ ＝ Ｌ － ＮＨ( ) ， 从而可以

求得 Ｌ． 最后，基于式（２６）、（２７），求得 Ｊ ＝ ＴＢ，Ｗ ＝
Ｐ～ －１Ｃ～ ．

４　 容错控制器设计

基于 ２、３ 节可知，状态估计值 ｘ－^，ｘ～^ 能够实现对

状态 ｘ 的有限时间估计，但在未精确估计上之前，存
在的估计误差仍然会对系统稳定产生一定影响，故
在进行姿态控制时，考虑故障及干扰估计值 ｆ＾、ｄ＾ 及

估计误差，航天器系统（４）转化为

ｘ·１ ＝ ｘ２，

ｘ·２ ＝ Ａ ｘ２ ＋ Ｂｕ ＋ Ｂｄｄ
＾ ＋ Ｂｆｆ

＾ ＋ Ｄ．{ （５１）

其中 Ｄ ＝ Ｂｄ ｅｄ ＋ Ｂｆ ｅｆ 为包含故障及干扰估计误差在

内的系统综合不确定．
基于航天器姿态控制系统（５１），设计滑模面：

ｓ ＝ ｘ１ ＋ λ ｘ２， （５２）
式中 λ ＞ ０．

设计如下式所示的多变量终端滑模容错控

制器：
ｕ ＝ λＢ( ) －１（ － λＡ ｘ２ － ｘ２ － λ Ｂｆｆ

＾ － λＤ －

ｋ１ｓ － ｋ２ ‖ｓ‖ｒ ｓ
‖ｓ‖

） ． （５３）
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式中： ｋ１ ＞ ０， ｋ２ ＞ ０， ｒ ＞ ０．
定理 ３［１６］ 　 考虑航天器模型（１８），设计如式

（５３）所示的控制器，则存在正常数 ｋ１、ｋ２、λ、ｒ， 使得

状态量 ｘ， 即姿态角 ｑ 会收敛至平衡点．
注 ２　 基于多时间尺度原理，容错控制器及观

测器分别进行稳定性证明［１７－１８］，见定理 １、定理 ２ 及

定理 ３． 此外，在容错控制器设计过程中进一步将观

测器估计误差考虑在内，以提高系统性能．

５　 仿真与分析

为了验证所提出的航天器故障诊断与容错控制

设计的有效性，该部分将基于航天器模型进行仿真

验证分析． 其中，航天器的姿态角初值为

　 ｑ（０） ＝ ［０．３４９ １　 ０．１７４ ５　 － ０．２６１ ８］ Ｔ ｒａｄ，
　 ｑ·（０） ＝ ［０．０３１ ６　 ０．０４２ ４　 ０．０５６］ Ｔ ｒａｄ ／ ｓ．
系统参数为

Ａ ＝

０ ０ ０ １ ０ ０

０ ０ ０ ０ １ ０

０ ０ ０ ０ ０ １

０ ０ ０ ０ ０ ０．００１ １

０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ － ０．０００ ８ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｂ ＝

０ ０ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

０．０４１ ７ ０ ０

０ ０．０３１ ３ ０

０ ０ ０．０３２ ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｂｄ ＝

－ ０．２ ０．０１ － ０．０２
－ ０．１ ０．０２ － ０．０４

０．１ － ０．０２ ０．０４

０．２ ０．０２ － ０．０４
－ ０．２ ０．０１ － ０．０２
－ ０．１ ０．０２ － ０．０４

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，Ｂｓ ＝

１ ０ ０

０ １ ０

０ ０ １

１ ０ ０

０ １ ０

０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．

　 　 给定的外界干扰为

ｄ ＝ ０．０００ １ × ［ｓｉｎ ｔ，ｃｏｓ ｔ，ｓｉｎ ｔ］ Ｔ Ｎ·ｍ．
５．１　 干扰影响下故障估计器设计仿真结果

本节中故障设计为

ｆ１ ＝

０ Ｎ·ｍ，　 ｔ ＜ ２０ ｓ；
０．１ ｔ － ２０( ) Ｎ·ｍ， 　 ２０ ｓ ≤ ｔ ＜ ２５ ｓ；
０．１ ３０ － ｔ( ) Ｎ·ｍ， 　 ２５ ≤ ｔ ＜ ３０ ｓ；
０ Ｎ·ｍ， 　 ｔ ≥ ３０ ｓ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

ｆ２ ＝

０ Ｎ·ｍ， 　 ｔ ＜ ４０ ｓ；
０．１ ４０ － ｔ( ) Ｎ·ｍ， 　 ４０ ｓ ≤ ｔ ＜ ４５ ｓ；
－ ０．５ Ｎ·ｍ， 　 ４５ ｓ ≤ ｔ ＜ ５０ ｓ；
０．１ ｔ － ５５( ) Ｎ·ｍ， 　 ５０ ｓ ≤ ｔ ＜ ５５ ｓ；
０ Ｎ·ｍ， 　 ｔ ≥ ５５ ｓ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

ｆ３ ＝ ０ Ｎ·ｍ．
　 　 仿真结果如图 １～３ 所示． 图 １ 为故障估计及其

对应的误差图，图中蓝色实线为故障真实值，红色虚

线为故障估计值，可以看出红色虚线可以基本实现

对故障真实值的估计，从而验证了所设计的未知输

入观测器的有效性． 故障估计误差在较小范围内波

动，这种波动是由于故障之间的耦合相互影响造成

的，属于故障估计中的正常范围． 图 ２ 为状态估计

图，图中显示航天器的状态可以在有限时间内到达

平衡点，且状态估计值可以有效跟踪真实值，从而验

证了所设计未知输入观测器的有效性．
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图 １　 故障估计及其误差图⁃ＵＩＯ
Ｆｉｇ．１　 Ｆａｕｌｔ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ａｎｄ ｉｔｓ ｅｒｒｏｒｓ⁃ＵＩＯ
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图 ２　 基于未知输入观测器的状态估计图

Ｆｉｇ．２　 ＵＩＯ⁃ｂａｓｅｄ ｓｔａｔｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

　 　 图 ３ 为姿态角及姿态角速度的变化曲线图，从
图中可以看出，在未知输入观测器－容错控制器综

合作用下，航天器的姿态角及角速度可以在有限时

间内到达平衡点． 未发生故障时观测精度为 １．９ ×
１０－３，而发生故障后在所设计的观测器－容错控制器

综合作用下，控制精度为 ２．２×１０－３，系统控制性能较

无故障时降低 １５．７％．
５．２　 干扰及故障解耦估计仿真结果

本节中故障设计为

ｆ１ ＝ ０ Ｎ·ｍ；

ｆ２ ＝ ０ Ｎ·ｍ；

ｆ３ ＝

０ Ｎ·ｍ， ｔ ＜ ４０ ｓ；

０．１（ ｔ － ４０） Ｎ·ｍ， ４０ ｓ ≤ ｔ ＜ ４５ ｓ；

０．１（５０ － ｔ） Ｎ·ｍ， ４５ ｓ ≤ ｔ ＜ ５０ ｓ；

０ Ｎ·ｍ， ｔ ≥ ５０ ｓ．
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图 ３　 姿态角及姿态角速度变化曲线图⁃ＵＩＯ
Ｆｉｇ．３　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ⁃ＵＩＯ

　 　 此外，自适应滑模未知输入观测器及容错控制

器参数设置见表 １．

表 １　 自适应滑模未知输入观测器及控制器参数

Ｔａｂ． １ 　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ａｄａｐｔｉｖｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｕｎｋｎｏｗｎ ｉｎｐｕｔ
ｏｂｓｅｒｖｅｒ （ＡＳＵＩＯ） ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

参数 ε ξ σ β ｋ１ ｋ２ λ ｒ

取值 ０．０００ １ ５ ５ ０．５ ０．５ ０．５ ２ １ ／ ３

　 　 仿真结果如图 ４～７ 所示． 图 ４ 为所设计的等效

输出注入项对故障估计及其误差图，图中故障估计

误差在零值左右浮动，所设计的观测器可以基本实

现对故障的估计；图 ５ 为状态估计图，从图中可以看

出，估计曲线与实际曲线基本重合，所设计的观测器

可以实现对系统状态的有效估计；图 ６ 为干扰估计

及其误差图，在开始时刻，干扰估计误差会出现略微

波动，但波动值很小并很快稳定，从而验证了自适应

滑模未知输入观测器对干扰估计的有效性． 图 ７ 为

姿态角及姿态角速度变化曲线，从图中可以看出，基
于所设计的自适应滑模未知输入观测器，实现对故

障及干扰的有效估计后，设计的容错控制器可以保

证航天器的姿态角及角速度在有限时间内到达平衡

点． 未发生故障时姿态控制精度为 １．２×１０－３，而发生

故障后在所设计的观测器－容错控制器综合作用

下，控制精度为 １．３×１０－３，控制性能较无故障时降低

８．３％．
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图 ４　 故障估计及其误差图⁃ＡＳＵＩＯ

Ｆｉｇ．４　 Ｆａｕｌｔ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ａｎｄ ｉｔｓ ｅｒｒｏｒｓ⁃ＡＳＵＩＯ
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图 ５　 基于自适应滑模未知输入观测器的状态估计图
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（ａ）干扰估计图⁃ＡＳＵＩＯ
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（ｂ）干扰估计误差图⁃ＡＳＵＩＯ

图 ６　 干扰估计及其误差图⁃ＡＳＵＩＯ
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（ａ）姿态角变化曲线图⁃ＡＳＵＩＯ
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（ｂ）姿态角速度变化曲线图⁃ＡＳＵＩＯ
图 ７　 姿态角及姿态角速度变化曲线图⁃ＡＳＵＩＯ
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６　 结　 论

针对故障和干扰影响下的航天器线性系统，首
先，基于扩展状态系统设计基于未知输入观测器，进
行故障检测及故障估计一体化设计，实现了干扰影

响下对系统状态和故障的有效估计． 其次，基于等

价输出的概念，设计新型自适应滑模未知输入观测

·４１１· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ５２ 卷　



器，减小了干扰处理带来的时间延迟，同时实现了对

故障及干扰的解耦估计，且可以处理更广泛的故障

类型． 最后设计多变量终端滑模容错控制器，提高

了控制性能，保证了输出跟踪的鲁棒性． 下一步考

虑将所提出的方法进行扩展，以处理具有故障和扰

动的非线性系统．
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