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摘要:本文研究了带有超大型挠性附件的卫星的姿态控制问题.关于挠性航天器振动抑制与姿态控制,绝大多数
已有的控制方法都是针对某一单一指标提出的. 然而工程上要同时兼顾精度、快速性、平稳性、挠性部件的振动抑
制以及各种鲁棒性,因此挠性航天器的姿态控制系统设计实际上是一个典型的多目标设计问题.本文针对具有超大
挠性网状天线卫星的俯仰通道姿态系统,提出了一种基于输出反馈的鲁棒极点配置的参数化多目标设计方法. 首
先给出了系统能控与能观的充分必要条件,然后给出了动态补偿器以及特征向量矩阵的参数化表达,并在此基础上
进一步对自由参向量进行了多目标优化,使得控制系统具有: 1) 配置到期望区域的极点; 2) 较低的特征值灵敏度;
3) 较强的高阶未建模动态抑制能力; 4) 尽可能小的控制增益.最后,本文根据卫星工程参数进行了控制器设计与
仿真验证,仿真结果表明本文提出的方法可以在动态响应、高阶未建模动态抑制能力、控制量峰值等方面优于传统
的PID控制器.
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Abstract: This paper investigates the attitude control problem of a satellite with super-large flexible appendages. Most
of existing approaches on the vibration suppression and attitude control of flexible spacecraft are developed with a single-
objective. However, in control engineering practice the performance indices such as accuracy, convergence speed, stability,
vibration suppression in flexible structures and robustness are required to be considered simultaneously, which leads to a
typical multi-objective design problem. In this paper, a parametric multi-objective design method based on output feedback
for robust pole placement is proposed for pitch channel attitude systems with very large flexible mesh antenna satellites.
Firstly, necessary and sufficient conditions for the controllability and observability of the system are derived. Then the
parametric expressions of the dynamic compensator and the eigenvector matrix are given. Based on this, the multi-objective
optimization of the free parameter vector is carried out, so that the control system has: 1) poles which are assigned to the
desired regions; 2) lower eigenvalue sensitivity; 3) stronger ability to suppress high-order unmodeled dynamics; 4) control
gain as small as possible. Finally, the controller design and simulation verification are carried out according to the satellite
engineering parameters. The simulation results show that the proposed method can outperform the traditional PID controller
in terms of dynamic response, high-order unmodeled dynamic suppression capability and peak control.
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1 引引引言言言

本文研究了一类具有超大型挠性附件的通信卫星

的姿态控制问题.由于受到模型不确定和高阶未建模
动态的影响,常会出现理论计算参数与在轨实验数据
有偏差等情况,因此这类大型挠性结构航天器的控制
器设计相对刚性较强的航天器有一定的难度.例如,
1958年“探索一号”卫星由于4根鞭状天线的挠性振
动造成系统内能耗散,最终导致姿态翻滚[1].

带有大型挠性附件的航天器振动抑制与姿态控制

一直是一个难题,历史上已有很多关注[2–10],其中,研
究姿轨联合控制问题的较少(如文献[9]),而更多的结
果是关于姿态控制方面的[2–8, 10]. 挠性航天器姿态控
制常采用的控制方法之一是鲁棒方法[2, 5]. 文献[2]提
出了一种基于比例微分(PD)结构滤波器的鲁棒双层
反馈控制方法,该方法具有较强的鲁棒适应性,能够在
传统PID方法失效的情形下完成航天器天线的指向任
务;文献[5]提出了另一种基于线性矩阵不等式(LMI)
的鲁棒反馈控制方法,考虑了带有大挠性附件卫星存
在的参数不确定性和外部扰动的问题,并证明了闭环
系统在参数大范围摄动下的鲁棒稳定性. 滑模控制方
法是解决这一类问题的另一有效方法[3, 6]. 文献[3]考
虑了控制输入受限的挠性航天器有限时间姿态控制

问题,提出一种将姿态路径优化和终端滑模控制相结
合的方法. 文献[6]针对带挠性附件三轴卫星姿态控
制,设计了自抗扰滑模变结构控制器,通过扩张状态
观测器对高阶未建模动态进行补偿,通过滑模变结构
控制保证快速性和稳定性,将两种控制方法进行了有
机结合.除了鲁棒控制方法、滑模控制方法之外,还有
一些其他方法也被人们应用到了挠性航天器的姿态

控制问题上,如:文献[4]提出了基于三段式正弦角加
速度的姿态路径规划方法及具有滚动优化思想的跟

踪控制方法,具有较强的鲁棒性. 文献[7]针对挠性卫
星在轨姿态快速机动的需求,给出了PD控制与补偿控
制相结合的姿态跟踪控制器形式,所提出方法的有效
性通过了在轨验证. 文献[8]针对挠性航天器姿态机动
过程中存在模型参数不确定性、外部高阶未建模动

态、执行机构故障、输入饱和及挠性附件振动且挠性

模态不易直接测量的问题,提出了一种抗饱和容错控
制与振动抑制策略.

关于挠性航天器控制,已有的方法大多都是针对
单一控制目标提出的[2–4, 6–9]. 而实际工程应用需要同
时考虑精度、快速性、平稳性,以及参数摄动、高阶未
建模动态的印象,因此这是一个典型的多目标设计问
题.虽然现有少数一些多目标设计方法,但均要求特
定的指标和约束模式(如文献[5]的LMI方法),适用范
围相对较窄.出于这一考虑,文献[10]提出了一种基于
观测器的鲁棒多目标姿态控制系统设计方法,基于控
制器以及观测器的完整参数化形式,对自由参向量进

行了多目标综合优化,使得控制系统具有良好的鲁棒
性和干扰抑制能力,并避免了控制输出饱和现象的发
生.

控制系统的参数化设计是解决多目标设计问题的

有力工具[11–19]. 不同于传统的控制方法,参数化方法
通过首先建立控制律的完全参数化表示,然后综合优
化控制律中的自由参数来实现控制系统的多目标设

计要求,如闭环极点对参数摄动不灵敏设计[14, 19]、干

扰抑制设计[13, 16]、增益调度设计[17–18]等,因而相较于
其他的多目标设计方法(如LMI方法)更加灵活、方便,
具有更加广泛的适用范围.

本文仍然延续文献[10]的多目标设计思想考虑大
挠性卫星的姿态控制,但与文献[10]不同,本文采用的
是一种动态补偿器参数化设计方法[14, 19]. 文献[19]中
的输出反馈鲁棒极点配置的参数化方法,在文[15]中
被认定优于其他8种相关方法,并被称为“段方法”,
且成功用于电力系统控制.文献[14]则将文献[19]中
的方法推广到了动态输出反馈的情形,并考虑了结构
性参数摄动的影响,通过优化自由度使闭环系统的极
点对参数摄动尽可能地不敏感. 本文基于文献[14, 19]
中的“段方法”,对具有超大型挠性附件的通信卫星
进行了控制系统设计,设计的控制律可以使得闭环系
统的极点配置到期望位置或区域的同时,还拥有较小
的特征值灵敏度[14]、较高的高阶未建模动态抑制水

平[13]以及较低的控制量增益.经仿真验证,应用本文
的方法对挠性卫星进行控制系统设计,可以在动态响
应、高阶未建模动态抑制能力、控制量峰值等方面优

于传统的带有结构滤波器的PID控制器.

2 问问问题题题描描描述述述

2.1 系系系统统统模模模型型型

带有大挠性天线的航天器的俯仰通道姿态动力学

模型可以由下式给出[2]:

Iyθ̈ +Brotiyq̈iy = Tcy, (1)

其中: θ为俯仰角, Tcy为由推力器和动量轮共同产生

的俯仰轴方向的控制力矩, qiy为俯仰轴相关的挠性模

态分量, Iy为俯仰方向转动惯量, Brotiy为俯仰方向模

态系数, ξi为阻尼系数, Λiy为模态频率.

严格意义上讲,挠性模态的动态应由分布参数系
统来进行描述,这里将其动态近似描述为如下二阶集
中参数系统[2]:

q̈iy + 2ξiΛiyq̇iy +Λ2
iyqiy +BT

rotiyθ̈ = d, (2)

其中d是高阶模态动态项.

选取x = [θ qiy ]
T,则式(1)–(2)可化为如下标准

二阶系统的形式:

M2ẍ+M1ẋ+M0x = τ1 + τ2, (3)
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其中:

M2=

[
Iy Brotiy

BT
rotiy 1

]
, M1=

[
0 0

0 2ξiΛiy

]
,

M0 =

[
0 0

0 Λ2
iy

]
, τ1 =

[
Tcy

0

]
, τ2 =

[
0

d

]
.

(4)

进一步,选取

X = [xT ẋT ]T,

并记

ρ1 = [1 0]T, ρ2 = [0 1]T,

则式(3)可化为如下状态空间模型:

Ẋ = AX +BTcy +Dd, (5)

其中:

A =

[
0 I

−M−1
2 M0 −M−1

2 M1

]
,

B =

[
0

M−1
2 ρ1

]
, D =

[
0

M−1
2 ρ2

]
.

(6)

将式(4)代入式(6)可得

A =


0 0 1 0

0 0 0 1

0 −ba1 0 −ba2

0 Iya1 0 Iya2

 , B =


0

0

−γ

γb

 , (7)

其中: 
γ = −(Iy −B2

rotiy)
−1,

b = Brotiy,

a1 = −(Iy −B2
rotiy)

−1Λ2
iy,

a2 = −2(Iy −B2
rotiy)

−1ξiΛiy.

(8)

由物理背景可知, θ和θ̇是可以直接被传感器测量

的,因此有输出方程

y = CX, (9)

其中

C =

[
1 0 0 0

0 0 1 0

]
. (10)

考虑到参数的摄动主要来自于模态频率和阻尼系

数,因此假设

a1 = a10 +∆a1, a2 = a20 +∆a2, (11)

其中: a10,a20是标称参数, ∆a1,∆a2代表a1,a2的摄

动.进而,系统(5)中的系统矩阵A可以表示为如下形

式:

A = A0 +A1∆a1 +A2∆a2, (12)

其中:

A0 =


0 0 1 0

0 0 0 1

0 −ba10 0 −ba20

0 Iya10 0 Iya20

 ,

A1 =


0 0 0 0

0 0 0 0

0 −b 0 0

0 Iy 0 0

 , A2 =


0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 −b

0 0 0 Iy

 .

(13)

2.2 问问问题题题的的的提提提出出出

本文针对上述系统(5)(9)的控制问题,采用下述形
式的2阶动态补偿器:{

ż = K22z +K21y,

Tcy = K12z +K11y,
(14)

其中: z ∈ R2为动态补偿器的状态向量; K11,K12,

K21,K22为适当阶数的实参数矩阵.

选取Υ = [X z ]T为增广系统的状态向量,于是
根据式(5)和式(14)可以得到闭环系统{

Υ̇ = AcΥ +Dcd,

y = CcΥ ,
(15)

其中:

Ac =

[
A+BK11C BK12

K21C K22

]
,

Cc = [C 0], Dc =

[
D

0

]
.

(16)

基于上述准备,根据文献[13–14, 19]的理论,本文
研究的多目标设计问题可以描述如下:

问问问题题题 给定系统(1)–(2),求取2阶动态补偿器(14)
的参数矩阵K11,K12,K21,K22,使得:

a) 闭环系统(15)的极点,即Ac的特征值,配置到
期望的位置或区域,并对矩阵Ac中的参数摄动尽可能

地不敏感;

b) 高阶未建模模态d对输出y的影响尽量小;

c) 下述增广的增益矩阵

K =

[
K11 K12

K21 K22

]
(17)

具有最小的F范数.

3 预预预备备备工工工作作作

给定系统 {
˙̃x = Ãx̃+ B̃ũ,

ỹ = C̃x̃,
(18)

其中: x̃ ∈ Rn, ũ ∈ Rr, ỹ ∈ Rm (r, m 6 n)分别是

系统的状态向量、控制向量、输出向量; Ã, B̃, C̃分别
是已知的具有合适维度的实矩阵.

当对系统(18)施加如下形式的动态补偿控制:
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˙̃z = K̃22z̃ + K̃21ỹ,

ũ = K̃12z̃ + K̃11ỹ,
(19)

可得如下闭环系统:[
˙̃x
˙̃z

]
= Ãc

[
x̃

z̃

]
, (20)

其中:

Ãc =

[
Ã+ B̃K̃11C̃ B̃K̃12

K̃21C̃ K̃22

]
, (21)

z̃ ∈ Rp为动态补偿器的状态向量; K̃11, K̃12, K̃21,
K̃22为适当阶数的实矩阵.
根据文献[14],当系统(18)能控时,存在如下右互

质分解:

(sI − Ã)−1B̃ = Ñ(s)D̃−1(s), (22)

其中: Ñ(s) ∈ Rn×r, D̃(s) ∈ Rr×r是以s为变量的

既约多项式矩阵. 类似的,当系统(18)能观时,存在如
下右互质分解:

(sI − ÃT)−1C̃T = H̃(s)L̃−1(s), (23)

其中: H̃(s) ∈ Rn×m, L̃(s) ∈ Rm×m是以s为变量的

既约多项式矩阵.

引引引理理理 1[14] 设系统(18)能控且能观, Ñ(s), D̃(s),
H̃(s), L̃(s)为满足右互质分解(22)和(23)的多项式
矩阵, si(i = 1, 2, · · · , n+ p)为一组自共轭复数(不
一定互异).则:

1) 存在适当阶数的实矩阵K̃11, K̃12, K̃21, K̃22

以及T̃ , Ṽ ∈ C(n+p)×(n+p),使得

Ãc = Ṽ Λ̃T̃ T, T̃ TṼ = I, (24)

其中

Λ̃ = diag{s1 s2 · · · sn+p}, (25)

当且仅当存在一组参数向量f̃0i ∈ Cr, g̃0i ∈ Cm, f̃1i

∈ Cp, g̃1i ∈ Cp, i = 1, 2, · · · , n+ p,满足如下约束:
C1) 当si= s̄l, j=1, 2时,有f̃ji=

¯̃
fjl, g̃ji=¯̃gjl;

C2) g̃T
0iH̃

T(si)Ñ(sj)f̃0j + g̃T
1if̃1j = δij , i, j =

1, 2, · · · , n+ p;其中δij是克罗内克函数,即

δij =

{
1, i = j,

0, i ̸= j.
(26)

2) 当上述条件满足时,所有满足式(24)的矩阵T̃ ,
Ṽ可以由下式给出:

Ṽ =

[
Ṽ0

F̃1

]
, T̃ =

[
T̃0

G̃1

]
, (27)

其中:{
Ṽ0=[ ṽ01 ṽ02 · · · ṽ0(n+p) ], ṽ0i=Ñ(si)f̃0i,

T̃0 = [ t̃01 t̃02 · · · t̃0(n+p) ], t̃0i = H̃(si)g̃0i,
(28)

{
F̃1 = [ f̃11 f̃12 · · · f̃1(n+p) ],

G̃1 = [ g̃11 g̃12 · · · g̃1(n+p) ],
(29)

且K̃11, K̃12, K̃21, K̃22可以由下式给出:

K̃ =

[
K̃11 K̃12

K̃21 K̃22

]
= W̃ [Φ̃ (I − Φ̃C̃Ṽ0)Ψ̃ ],

(30)
其中: 

Ψ̃ = F̃ T
1 (F̃1F̃

T
1 )−1,

Φ̃ = Γ̃ (C̃Ṽ0Γ̃ )−1,

Γ̃ = (I − Ψ̃ F̃1)(C̃Ṽ0)
T,

W̃ T = [W̃ T
0 Λ̃F̃ T

1 ],

W̃0 = [w̃01 w̃02 · · · w̃0(n+p) ],

w̃0i = D̃(si)f̃0i;

(31)

或等价地, K̃11, K̃12, K̃21, K̃22也可以由下式给出:

K̃ =

[
K̃11 K̃12

K̃21 K̃22

]
=

[
Φ̃′

Ψ̃ ′(I − B̃TT̃0Φ̃
′)

]
Z̃T,

(32)
其中:

Ψ̃ ′ = (G̃1G̃
T
1 )

−1G̃1,

Φ̃′ = (Γ̃ ′T̃ T
0 B̃)−1Γ̃ ′,

Γ̃ ′ = B̃TT̃0(I − G̃T
1 Ψ̃

′),

Z̃T = [Z̃T
0 Λ̃G̃T

1 ],

Z̃0 = [ z̃01 z̃02 · · · z̃0(n+p) ], z̃0i = L̃(si)g̃0i.
(33)

4 控控控制制制系系系统统统设设设计计计

本节考虑带有超大型挠性网状天线航天器的参数

化多目标设计.首先,给出了系统能控能观的充分必
要条件,然后,给出了基于动态补偿器的参数化特征
结构配置结果;继而,为了实现多目标设计,依据文献
[13–14, 19]的理论,先后给出了特征向量矩阵条件数
指标、增益矩阵范数指标、高阶未建模动态抑制指标

的显示表达,以便之后利用解的自由度进行优化,从
而实现控制系统的多目标设计.

4.1 控控控制制制系系系统统统分分分析析析

关于系统(5)的能控及能观性,有如下结果:

定定定理理理 1 系统(5)能控、能观的充分必要条件为

a1 ̸= 0, b ̸= 0. (34)

证证证 首先讨论能控性. 容易验证

[sI−A −B ]=


s 0 −1 0 0

0 s 0 −1 0

0 ba1 s ba2 γ

0−Iya1 0 s− Iya2 −γb
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等价于 
0 0 −1 0 0

0 0 0 −1 0

0 0 0 0 γ

P −a2
1b 0 0 0

 .

其中P=−b(a1+a2s)(−a2
2b

2+Iya
2
2+a1),考虑到

γ ̸= 0,因此,

rank[sI −A−B ] = n, ∀s ∈ C,

当且仅当式(34)成立,继而由PBH判据可知系统(5)能
控当且仅当式(34)成立.

下面讨论能观性. 类似地,容易验证

[sI−AT −CT ]T =



s 0 −1 0

0 s 0 −1

0 a1b s a2b

0 −Iya1 0 s−Iya2

−1 0 0 0

0 0 −1 0


,

等价于

0 0 0 0

0 0 0 −1

0 −b2(Iya
2
2 + a1)(a1 + a2s) 0 0

0 a2
1b

2 0 0

−1 0 0 0

0 0 −1 0


.

容易看出

rank[sI −AT −CT ]T = n, ∀s ∈ C,

当且仅当式(34)成立,因此根据PBH判据可知系统
(5)能观当且仅当式(34)被满足. 证毕.

关于满足右互质分解 (22)–(23)的N(s),D(s),

H(s), L(s)的求取,有如下结论.

定定定理理理 2 设系统(5)能控且能观,则满足右互质分
解(22)的既约多项式矩阵N(s),D(s)可由下式给出:

N(s) =


γs2 + a2s+ a1

−bγs2

γs3 + a2s
2 + a1s

−bγs3

 ,

D(s) = −s4 + Iya2s
3 + Iya1s

2;

(35)

满足右互质分解(23)的既约多项式矩阵H(s), L(s)

可以由下式给出:

H(s) =


1 0

0 a1bs

0 − s2 + Iya2s+ Iya1

0 a2bs+ a1b

 ,

L(s) =

[
s 0

−1 − s3 + Iya2s
2 + Iya1s

]
.

(36)

证证证 将式 (35)–(36)代入到式 (22)–(23)中验证即
可. 证毕.

基于上述结果,当系统能控能观的条件(34)被满
足时,可以依据引理1以及N(s),D(s),H(s), L(s)

的具体表达式(35)–(36)得到控制器的参数化表达.

4.2 设设设计计计指指指标标标

本节给出了特征向量矩阵条件数指标、增益矩阵

范数指标、高阶未建模动态抑制指标的显示表达,为
之后利用解的自由度进行多目标设计做了准备.

4.2.1 特特特征征征向向向量量量矩矩矩阵阵阵条条条件件件数数数指指指标标标

文献 [19]证明了,当特征向量矩阵拥有较小的条
件数时,闭环极点将对参数摄动不敏感,因此本文引
入如下指标:

Jc = cond(V ) = cond(T T). (37)

其中V , T T分别为闭环系统的右、左特征向量矩阵,
由式(27)给出.

考虑到式(24), Jc可被化简为

Jc = cond(V ) = ∥V ∥F∥V −1∥F = ∥V ∥F∥T T∥F,
(38)

将矩阵T , V的表达式(27)–(29)代入到式(38)中,可将
Jc进一步化简为

Jc =

∥∥∥∥∥
[
V0

F1

]∥∥∥∥∥
F

∥∥∥∥∥∥
[
T0

G1

]T
∥∥∥∥∥∥
F

=

∥∥∥∥∥
[
[v01 v02 · · · v06 ]

[f11 f12 · · · f16 ]

]∥∥∥∥∥
F

∥∥∥∥∥∥
[
[t01 t02 · · · t06 ]
[g11 g12 · · · g16 ]

]T
∥∥∥∥∥∥
F

=

∥∥∥∥∥ [N(s1)f01 N(s2)f02 · · · N(s6)f06 ]

[f11 f12 · · · f16 ]

∥∥∥∥∥
F

×∥∥∥∥∥∥
[
[H(s1)g01 H(s2)g02 · · · H(s6)g06 ]

[g11 g12 · · · g16 ]

]T
∥∥∥∥∥∥
F

=

6∑
i=1

(
√
∥N(si)f0i∥22 + ∥f1i∥22)×

6∑
i=1

(
√
∥H(si)g0i∥22 + ∥g1i∥22). (39)

4.2.2 增增增益益益矩矩矩阵阵阵2–范范范数数数指指指标标标
为了尽可能地减小控制量增益的大小,引入如下

的指标:

Jµ = ∥K∥2 =
∥W [Φ (I −ΦCV0)Ψ ]∥2 =∥∥∥∥∥
[

Φ̄

Ψ̄(I −BTT0Φ̄)

]
ZT

∥∥∥∥∥
2

, (40)

其中: K为由引理1的表达式(30)或式(32)给出的增益
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矩阵, V0,T0由式 (28)给出, W , Φ,Ψ ,Z, Φ̄, Ψ̄由式

(31)(33)给出.

4.2.3 高高高阶阶阶未未未建建建模模模动动动态态态抑抑抑制制制指指指标标标

将由式(9)给出的输出向量y,由式(10)给出的C矩

阵,以及由(16)给出的Cc进行如下行分块:

y =

[
y1

y2

]
, C =

[
c1
c2

]
, Cc =

[
cc1
cc2

]
, (41)

则有cci = [ci 0], i = 1, 2,且进一步有

yi = ciX = cciΥ , i = 1, 2. (42)

注意到高阶未建模动态d到第i个输出yi的传递函

数为

Gdyi
(s) = cci(sI −Ac)

−1Dc, i = 1, 2, (43)

因此,为了尽可能地抑制高阶未建模动态对输出的影
响,希望如下指标尽可能小[13]:

Jd =
2∑

i=1

αdi∥cci(sI −Ac)
−1Dc∥2, (44)

其中αd1, αd2是两个非负的权重系数. 根据文献[13]
的结果,可以得到指标Jd的显示表达,总结为如下命
题.

命命命题题题 1[13] 设si, i=1, 2, · · · , 6为一组具有负实
部的自共轭复数(不一定互异),设约束C1)C2)被满足,
矩阵T , V以及K11,K12,K21,K22由引理1给出.则
由式(44)定义的指标Jd可以由下式表达:

Jd = αd1(c1V0QV T
0 c

T
1 ) +αd2(c2V0QV T

0 c
T
2 ),

(45)
其中Q的第i行、第j列元素由下式给出:

qij =−gT
0iH

T(si)DDTH(sj)g0j

si + sj

,

i, j = 1, 2, · · · , 6. (46)

5 数数数值值值仿仿仿真真真

假定由式(1)–(2)描述的模型参数见表1.

表 1 各参数物理意义及具体数值
Table 1 The physical meaning and values of

the parameters

参数符号 物理意义 具体数值

Iy 俯仰方向转动惯量 20667.25 kg ·m2

Brotiy 俯仰方向模态系数 −108.88
√
kg ·m

ξi 阻尼系数 0.005

Λiy 模态频率 2π × 0.151

5.1 控控控制制制律律律

将表1中的数据代入N(s), D(s)的表达式(35)中
可以得到

N(s)=10−6×


−113.48s2−1.0766s−102.15

−12400s2

−113.48s3−1.0766s2−102.15s

−12400s3

,
D(s) = −s4 − 0.0223s3 − 2.1111s2.

将表1中的数据代入H(s)和L(s)的表达式(36)
中,可以得到

H(s) =


1 0

0 0.0111s

0 −s2−0.0223s−2.1111

0 1.1722×10−4s+0.0111

 ,

L(s) =

[
s 0

−1 −s3−0.0223s2−2.1111s

]
.

将前两个期望极点s1, s2作为自由参数,由下式给
出了其范围:

s1,2 = −ξ ± ζi, ξ ∈ [0.01, 0.1] , ζ ∈ [1, 1.5] ,

后4个期望极点si, i = 3, 4, 5, 6选取为

s3=− 2.06511, s4 = −0.01600,

s5,6=− 0.15674± 0.10386i.

优化指标为

J =αuJu +αcJc +αdJd =

J(s1, s2,f0i, g0i,f1i, g1i, i = 1, 2, · · · , 6),

其中Jc, Ju和Jd分别由式(39)–(40)和式(45)给出, αu,
αc和αd为非负的权重系数.

求解如下优化问题:

min J(s1, s2,f0i, g0i,f1i, g1i, i = 1, 2, · · · , 6),
s.t.约束C1), C2),

其中权重选为 αd1 = αd2 = αd = αu = αc = 1. 将
获得的参数代入到式(30)或式(32)得到下述增益矩阵:

K = [k11 k12 k13 k14 ],

其中:

k11=

−38.4632239

4.84008051

1.53071924

, k12=

−2248.07760

488.254137

−126.193873

 ,

k13=

−0.14638871

−0.01325631

−0.18937241

, k14=

 5.90877238

2.15924884

−2.28904292


此时增广系统的闭环极点为

s3=− 2.065113, s1,2=− 0.092528± 1.454609i,

s4=− 0.016000, s5,6=− 0.156743± 0.103865i.

对应的指标为

Jc = 6041.90, Ju = 2304.27, Jd = 64.0404.
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针对该带有大挠性的卫星的姿态系统,考虑了工
程上常用的下述带有结构滤波器的PID控制器,如
图1所示.

图 1 传统PID控制器框图

Fig. 1 Block diagram of traditional PID controller

经过长期摸索,得到下述设计结果:

G(s) =
60s+ 1

1.5625s2 + 3.5s+ 1
,

Kp = 15, Kd = 15, Ki = 0.03.

5.2 仿仿仿真真真结结结果果果

姿态角与姿态角速度初值选为 θ0 = 0.06◦, θ̇0 =

−0.003 (◦)/s;高阶未建模模态选取为 d = 0.1q
(3)
iy .

在仿真步长选为0.4 s的情况下,得到的仿真结果如图
2–3所示.

图 2 姿态角与姿态角速度响应曲线

Fig. 2 Curves of attitude angle and attitude angular rate

图 3 控制力矩曲线

Fig. 3 Curves of control moments

由图2可见:

1) 姿态角响应方面,本文的结果在过渡时间、超
调、收敛速度等方面均优于PID的结果.

2) 角速度响应方面,本文结果的调整时间与PID
的结果大致相当,但在超调和平稳性方面均优于PID
的结果;此外,与PID的结果相比,本文的结果不存在
高阶未建模动态引起的明显抖动.

3) 本文结果与文献[2]中的图2(b)相比,姿态角调
整时间大致相当,但在超调和平稳性方面优于文献
[2]的结果.

由图3可见:

1) 本文方法的控制量满足工程型号任务中规定
的0.1Nm限幅,而传统方法的控制量峰值则远远地超
出了这个范围(已超过0.6 Nm);

2) 与文献[2]中的图3(b)相比,本文方法的控制力
矩峰值与控制能量都要小于文献[2]的方法;

综上所述,本文提出的动态补偿器参数化多目标
综合优化方法能够在动态响应、对高阶未建模动态的

抑制能力、控制量峰值等诸多方面均优于传统的PID+
结构滤波器的控制方法.

6 结结结论论论

本文研究了具有超大型挠性附件的航天器的姿态

控制问题.与已有的大部分结果不同,本文给出了这
类航天器基于动态输出反馈的参数化多目标设计方

法,本文设计的方法可以使得闭环极点配置到期望位
置或区域的同时,还对结构性的参数摄动具有较强的
鲁棒性,此外,受控的闭环系统还拥有较高的高阶未
建模动态抑制能力与较低的控制量增益,使得系统对
参数摄动和高阶未建模动态具有较强的耐受能力的

同时,还拥有了较小的控制量增益.经过仿真验证,可
以看出本文提出的方法可以在高阶未建模动态抑制

水平、动态特性、控制量峰值等方面优于传统的PID
控制方法.

基于该设计方法本文还完成了该航天器姿控系统

俯仰和偏航通道的设计,相应的实际工程系统在轨运
行良好,全面满足了精度、平稳性、快速性和抗扰能力
等各项任务指标.
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