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挠挠挠性性性航航航天天天器器器的的的非非非线线线性性性PID和和和PI姿姿姿态态态控控控制制制器器器设设设计计计
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摘要:针对存在模型不确性和常值干扰的挠性航天器,提出一种不依赖于模型参数的非线性PID姿态控制器. 该
控制器在小姿态偏差的情况下近似经典的线性PID控制器. 另外,考虑到航天器上陀螺失效情况,设计了一种仅需
姿态测量信息的非线性PI控制器. 这两种控制器在局部均对常值干扰有抑制作用,并能使无干扰作用的姿态控制系
统半全局渐近稳定. 闭环系统的稳定性证明采用了奇异扰动理论,以解决积分项的存在带来的稳定性分析问题.文
章最后用数学仿真验证了控制器的性能.
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The design of nonlinear PID and PI attitude-controller for
a flexible spacecraft

JIN Er-dong, SUN Zhao-wei
(Research Center of Satellite Technology, School of Astronautics, Harbin Institute of Technology,

Harbin Heilongjiang 150080, China)

Abstract: A model-independent nonlinear PID attitude-controller is proposed for a flexible spacecraft with model un-
certainties and constant disturbances. This controller approximates to a classical linear PID controller when the attitude
error is small. In addition, a nonlinear PI controller which only requires attitude measurement is also designed for the case
of gyros failure. Both of the proposed controllers exhibit the disturbances rejection properties in a local region, and render
the attitude control system semi-globally stable in the case of no disturbance. To solve the stability analysis problem aris-
ing from the integral term, we employ the singular perturbation theory to analyze the stability of the resulting closed-loop
system. Finally, numerical simulations are included to demonstrate the performance of the presented controllers.
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1 引引引言言言(Introduction)
姿态控制是挠性航天器完成其空间任务的一项

重要工作.在实际中,设计一个高性能的姿态控制器
会面临各种困难,其中包括: 描述挠性附件运动的模
态变量难以测得;航天器的模型参数不能精确获知;
航天器会受到各种空间干扰力矩的影响.为克服这
些困难,众多的学者进行了深入的研究.

滑模控制方法作为一种对模型不确定性和外界

干扰同时具有良好鲁棒性的设计工具在文献[1]中
被用来设计挠性航天器的姿态控制器. 但基于这种
方法设计的控制器可能会激发挠性附件的模态, 且
需要知道模型不确定的界. 为了消除模型不确定性
和依赖于航天器转动惯量参数的重力梯度力矩对姿

态控制的不利影响,作者Di Gennaro[2]利用自适应控

制方法构造了一种自适应估计器以保证闭环系统的

稳定性. 然而自适应控制器[2]只对模型不确定性有

鲁棒性. 针对滑模控制和自适应控制存在的问题,文
献[3, 4]分别将自适应控制和自适应模糊控制引入
到滑模控制中. 不过依此得到的控制器不能保证挠
性附件模态坐标的稳定性. 以上这些文献中给出的
控制器皆比较复杂, 不利于实现. 文献[5]中针对挠
性多体系统提出了PD控制器,其简单易实现且不依
赖于航天器模型参数. 考虑到航天器上的陀螺失效
问题,文献[6]设计了输出反馈控制器,该控制器仅需
姿态测量信息.文献[5, 6]提出的控制器均能保证在
没有外界干扰力矩存在的情况下闭环系统的全局渐

近稳定性,其中包含描述挠性附件振动的模态变量.
然而在常值干扰的作用下, 要获得高的姿态控制精
度,文献[5, 6]给出的控制器需要有很高的比例增益.
如果在PD控制器中加入积分项,则可以解决这个问
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题.在常值干扰作用下, PID控制器在相同的比例增
益下可以获得比PD控制器更高的控制精度.但是积
分项的引入增加了系统的维数, 这给系统的稳定性
分析带来困难.事实上,在机器人控制的文献中[7]已
经对引入积分项的系统的稳定性给予了证明, 其核
心是构造出一个带有交叉项的Lyapunov函数. 这种
思想也被引入到文献[8]中用来设计非线性PID控制
器和证明闭环姿态控制系统的稳定性. 文献[9]进一
步扩展了文献[8]的结果,利用一个滤波器的输出代
替角速度信息,提出了一种全局渐进稳定的无需角
速度测量信息的非线性PI控制器. 遗憾的是,这两篇
文献均局限于刚性航天器, 作者没有将其推广到挠
性航天器上.

本文的目的在于将文献[8, 9]的结果推广到存在
模型不确定性的挠性航天器上. 针对用非线性数学
模型描述其姿态运动的挠性航天器,给出了无需挠
性附件模态变量测量的非线性PID控制器. 另外,针
对航天器上陀螺出现故障的情况,采用滤波器的输
出代替角速度的测量,设计了无需角速度测量的非
线性PI控制器. 受文献[10]的启发,基于奇异扰动理
论严格证明了闭环姿态控制系统的稳定性.

2 数数数学学学模模模型型型(Mathematical model)
2.1 姿姿姿态态态运运运动动动学学学(Attitude kinematics)
描述姿态的参数有多种形式,这里采用无冗余且

在360度的转动内无奇异的MRP(modified rodrigues
parameters)[11],其定义如下:

σ = e tan
θ

4
, (1)

式中: e为欧拉转轴, θ为欧拉转角.

基于MRP的姿态运动学方程为[11]

σ̇ = G(σ)ω, (2)

式中ω为航天器的角速度, G(σ)为

G (σ) =
1
4

((
1− σTσ

)
I + 2σ× + 2σσT

)
, (3)

式中I为一单位矩阵, σ×的表达式为

σ× =




0 −σ3 σ2

σ3 0 −σ1

−σ2 σ1 0


 , (4)

G(σ)的逆为[11]

G−1 (σ) =
4

(1 + σTσ)2
GT (σ) . (5)

2.2 姿姿姿态态态动动动力力力学学学(Attitude dynamics)
本文考虑的挠性航天器呈簇状拓扑结构, 即以

中心刚体为核心, 其上附有若干挠性附件的一类构

形[12]. 这类航天器动力学方程由下式给出[6]:

Jmbω̇=−ω× (Jmbω+Hϑ)+Lϑ−Mω+u, (6)

ϑ̇ = Aϑ + Bω. (7)

式中

ϑ = (ηT (η̇ + δω)T )T, (8)

其中: η为模态坐标, δ为中心刚体与挠性附件的耦合

矩阵, u为控制输入. Jmb, H , L, M , A和B分别为

Jmb = J − δTδ,H =
(

0 δT
)

, (9)

L =
(

δTK δTC
)

,M = MT = δTCδ, (10)

A =

(
0 I

−K −C

)
, B =

(
−δ

Cδ

)
. (11)

式中: J为航天器的转动惯量矩阵, A为Hurwitz矩阵,
K表示刚度矩阵, C表示阻尼矩阵,分别为

K = diag{2ζiωni}, i = 1, 2, · · · , N, (12)

C = diag{ω2
ni}, i = 1, 2, · · · , N. (13)

其中: ζi和ωni分别为挠性附件的阻尼比和固有频率,
N为所考虑的挠性附件模态的阶数.

3 控控控制制制器器器设设设计计计(Controllers design)
本文中挠性航天器的姿态控制问题是: 设计控

制器u, 使得平衡点{σ = 0, ω = 0, ϑ = 0}是渐近稳
定的. 为解决这个问题,本文提出两种控制器: 第1种
为非线性PID控制器, 该控制器需要测量角速度信
息; 第2种为非线性PI控制器, 该控制器用一个滤波
器的输出代替第一种控制器所需的角速度信息.

3.1 非非非线线线性性性PID控控控制制制器器器(Nonlinear PID controller)
这里给出的控制器为

u = −GT (σ) (KPσ + υ)−KDω, (14)

式中KP和KD为正定矩阵, υ满足

υ̇ = KIσ, (15)

其中KI为正定矩阵.

定定定理理理 1 如果非线性PID控制器的增益矩阵KP,
KI和KD选择合适, 则系统(2)(6)(7)在控制器(14)的
作用下对于任意初始状态∆ ⊂ R2N+6是渐近稳定

的.

证证证 令

x1 = σ, x2 = ω, x3 = ϑ, (16)

x = (xT
1 xT

2 xT
3 )T, (17)

KI = εK̄I. (18)

其中: ε > 0是一个小的常数, K̄I为正定矩阵. 引入
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一个新的时间尺度τ = εt,则可以将系统(2)(6)(7)写
成标准的奇异扰动系统

ε
dx

dτ
= g (x, υ) , (19)

dυ

dτ
= K̄Ix1. (20)

式中:

g (x, υ) = (gT
1 gT

2 gT
3 )T, (21)

g1 = G (x1) x2, (22)

g2 = J−1
mb(−x×2 (Jmbx2 + Hx3) + Lx3 −

Mx2−GT(x1)(KPx1 + υ)−KDx2), (23)

g3 = Ax3 + Bx2. (24)

系统(19)的平衡点为

x1 = −K−1
P υ, x2 = 0, x3 = 0. (25)

引入一个新的坐标变换

y1 = x1 + K−1
P υ, y2 = x2, y3 = x3, (26)

将(19)的平衡点移到原点. 现在系统(19)(20)在新坐
标下可以写成

ε
dy

dτ
= ḡ (y, υ) , (27)

dυ

dτ
= K̄Iy1 − K̄IK

−1
P υ. (28)

式中:

ḡ (y, υ) = ( ḡT
1 ḡT

2 ḡT
3 )T, (29)

ḡ1 = G
(
y1 −K−1

P υ
)
y2 +

εK−1
P K̄I

(
y1 −K−1

P υ
)
, (30)

ḡ2 = J−1
mb(−y×2 (Jmby2 + Hy3) + Ly3 −

My2−GT
(
y1−K−1

P υ
)
KPy1−KDy2

)
, (31)

ḡ3 = Ay3 + By2. (32)

要分析系统(27)(28)对于任意初始有界闭集Λ的
稳定性, 需要证明系统(27)(28)满足Hoppensteadt 定
理3的3个条件[10]: ① 方程(27)(28)的右端导数有
界; ② (0, 0, 0)是系统(27)(28)的唯一平衡点; ③ 系
统(27)(28)的降阶系统和边界层系统是全局渐近稳
定的, 且是局部是指数稳定的. 方程(27)(28)的右端
是属于C1类函数,因此在任意紧集上其导数是有界
的, 由此可知条件①成立; 令方程(28)右端等于零,
可得y1 = K−1

P υ, 再令方程(27)右端等于零, 结合关
系式y1 = K−1

P υ,可知(0, 0, 0)是(27)(28)的唯一平衡
点,故条件②成立;下面要证明条件③也成立.

考察降阶系统

υ̇ = −K̄IK
−1
P υ. (33)

取备选Lyapunov函数

V =
1
2
υTK̄−1

I υ. (34)

对V求导,可得

V̇ = −υTK−1
P υ. (35)

因此降阶系统是全局指数稳定的.

再来分析边界层系统

ẏ = g̃ (y, υ) (36)

的稳定性,式中:

g̃(y, υ) = ( g̃T
1 g̃T

2 g̃T
3 )T, (37)

g̃1 = G
(
y1 −K−1

P υ
)
y2, (38)

g̃2 = ḡ2, (39)

g̃3 = ḡ3. (40)

取备选Lyapunov函数

V1 =
1
2
yT
1 KPy1 +

1
2
yT
2 Jmby2 +

1
2
yT
3 P1y3, (41)

其中P1为正定矩阵, 满足Lyapunov方程ATP1 +
P1A = −Q1,其中Q1为正定矩阵.

V1的导数为

V̇1 =−yT
2 KDy2 − yT

2 My2 +

yT
2

(
L + BTP1

)
y3 − 1

2
yT
3 Q1y3 =

−yT
2 KDy2 −

(
yT
2 yT

3

)
Π

(
y2

y3

)
. (42)

选择合适的矩阵P1,矩阵

Π =

(
M − (L + BTP1)/2

− (LT + P1B)/2 Q1/2

)
(43)

可以是半正定的[6],此时有

V̇1 6 −yT
2 KDy2. (44)

根据Krasovskii定理[13], 容易得出边界层系统(36)是
全局渐近稳定的. 将边界层系统(36)在平衡点线性
化(υ看成固定参数),有

ẏ1 = R (υ) y2, (45)

ẏ2 =J−1
mb(Ly3−My2−RT(υ)KPy1−KDy2), (46)

ẏ3 = Ay3 + By2. (47)

式中:

R(υ) =
1
4
((1− (K−1

P υ)T(K−1
P υ))I −

2(K−1
P υ)× + 2(K−1

P υ)(K−1
P υ)T). (48)

仍然取备选Lyapunov函数V1, 其导数为与式(42)相
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同, 再次应用Krasovskii定理, 可知线性化后的系
统(45)(47)是渐近稳定的. 又因线性系统的渐近稳
定性等价于指数稳定性,故系统(45)(47)是指数稳定
的,即边界层系统(36)是局部指数稳定的.

边界层系统的全局渐近稳定性和局部指数稳定

性得到了证明, 表明条件③也成立. 根据Hoppens-
teadt定理3,存在一个正常数ε∗使得对于所有的0 <

ε < ε∗,奇异扰动系统(19)(20)关于任意初始有界闭
集Λ是渐近稳定的, 也就是说存在正定矩阵KI, 系
统(2)(6)(7)在控制器(14)的作用下对于任意给定的
初始有界闭集∆是渐近稳定的. 证毕.

3.2 非非非线线线性性性PI控控控制制制器器器(Nonlinear PI controller)
3.1节给出的控制器需要同时知道航天器的姿态

和角速度信息. 在实际中, 如果航天器的陀螺出现
故障,那么控制器(14)就无法使用. 为避免这个问题,
将姿态控制系统所需的测量信息降低到最少, 本节
提出的这样的控制器

u = −GT (σ) (KPσ + υ + KF ρ) , (49)

υ̇ = KIσ, (50)

ρ = ΞTP2 (Ωξ + Ξσ) , (51)

ξ̇ = Ωξ + Ξσ. (52)

其中: KF = kfI , kf为正常数, Ω为Hurwitz矩阵,
Ξ为可逆矩阵, P2为正定矩阵且满足Lyapunov方
程ΩTP2 + P2Ω = −Q2, 其中Q2为正定矩阵. 可
见,控制器(49)只需要航天器的姿态测量信息.

定定定理理理 2 存在增益矩阵KP, KI和KF , 使得系
统(2)(6)(7)在控制器(49)的作用下半全局渐近稳定.

定理2的证明与定理1类似: 先将含有控制器的
系统写成标准的奇异扰动系统,然后通过坐标变换
将系统的平衡点转移到原点,最后根据Hoppensteadt
定理3分析系统的稳定性. 在分析边界层稳定性的过
程中,需要用到另外一个Lyapunov备选函数

V2 =
1
2
yT
1 KPy1+

1
2
yT
2 Jmby2+

1
2
yT
3 P1y3+

1
2
kfyT

4 P2y4, (53)

其中

y4 = ξ̇. (54)

具体的证明过程可参照定理一的证明完成, 在这里
不再赘述.

线性PID控制器由于其良好的控制效果在航
天器的姿态控制中有着广泛的应用. 其实, 本文
中提出的控制器可以看作是线性PID控制器的推
广. 在姿态偏差是小量的情况下, 文中提出的控制

器(14)和(49)可以分别近似为

u = −1
4
KPσ − 1

4
υ −KDω (55)

和

u = −1
4
KPσ − 1

4
υ − 1

4
KF ρ. (56)

前者便是一个经典的线性PID控制器,后者可以看作
是前者无需角速度测量的扩展.这从另一个角度说
明了工程中常用的基于单轴解耦的PID姿态控制器
的设计方法是能够保证挠性航天器姿态控制系统局

部渐近稳定性的.

非线性PID控制器(14)和非线性PI控制器(49)在
局部范围内对常值干扰有着较强的抑制作用. 要看
到这点, 可将系统(2)(6)(7)在控制器(14)或(49)的作
用下于平衡点处线性化, 考察外界干扰到系统状态
的传递函数阵, 易知积分项的存在可使得系统的稳
态误差为零.

4 数数数值值值仿仿仿真真真(Numerical simulations)
这部分内容将对本文提出的控制器(14)和(49)进

行数值仿真,以验证其有效性.

挠性航天器的模型参数取为[2]

Jmb =




800 12 5
12 400 1.5
5 1.5 600


 kg ·m2,

δ =




10 0.5 0.2
0.5 2 0
0.1 10.9 0.8
1 0.5 0.5


 kg

1
2 ·m,

ωn1 = 1.9, ωn2 = 4.1,

ωn3 = 5.8, ωn4 = 6.0 rad/s,

ζ1 = 0.08, ζ2 = 0.30, ζ3 = 0.60, ζ4 = 0.75.

选择航天器和控制器的初始条件为

ω (0) = 0, ϑ (0) =, σ (0) = (0.5 0.5 0.5 )T,

υ (0) = 0, ξ (0) = 0.

为突出积分项的作用, 假定航天器所受的外界常值
干扰d (t)较大,为

d (t) = (9 8 10 )T N ·m.

控制器系数分别为

KP = 240I, KD = 360I,

KI = 4I, Kf = 2000I,

Ω = −I, Ξ = I, P2 = I.

仿真结果如图1∼4所示.
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图 1 姿态误差响应曲线

Fig. 1 Response of attitude errors

图 2 模态响应曲线

Fig. 2 Response of modal displacements

图 3 控制力矩变化曲线

Fig. 3 Control torques
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图 4 欧拉转角误差变化曲线

Fig. 4 Euler rotation angle errors

图1为控制器(14)和(49)作用下的航天器的姿态
响应曲线. 从中可以看出, 尽管存在控制力矩幅值
限制和较大的外界干扰力矩的作用, 航天器在大
于160度的初始姿态误差下仍然能够很好的收敛于
目标姿态,而且挠性附件的振动幅值很小,并很快趋
于零, 如图2所示. 图3为施加在航天器上控制力矩
的变化曲线.可以发现,控制力矩的各个分量在幅值
上逐渐逼近于常值干扰力矩.最后一个仿真结果验
证的是非线性PID控制器(14)积分项的干扰抑制作
用. 通过比较可以看出,同等参数下非线性PID控制
器(14)的姿态误差逐渐趋于零, 而无积分项的非线
性PD控制器有着很大的稳态误差.

5 结结结论论论(Conclusions)
针对非线性挠性航天器姿态控制模型,设计了一

种非线性PID姿态控制器,并进一步给出了一种无需
角速测量的PI控制算法. 这两种控制器都不依赖于
模型参数且无需模态变量测量信息.为解决系统维
数增加而导致的稳定性分析问题,将系统写成标准
的奇异扰动系统,用奇异扰动理论证明了闭环系统
的半全局渐近稳定性. 当姿态误差为小量时,这两种
控制器分别近似线性PID控制器及无需角速度测量
的线性PI控制器, 此时可看出积分项的存在对常值

干扰的抑制作用. 文章最后对给出的控制器在常值
干扰存在的情况下进行了数值仿真, 仿真结果验证
了控制器的有效性和可行性.
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