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含变时滞输入的挠性航天器姿态复合控制

摘要
对含变时滞输入的挠性航天器姿态

复合控制问题进行了研究，主要是通过
设计一个时滞依赖的 Ｈ∞ 控制和干扰观
测器（ＤＯＢＣ）相结合的复合分层控制结
构，实现姿态角和姿态角速度的稳定控
制．本文所提方法的优势为：１）对振动引
起的干扰进行精确补偿，减少了干扰对
控制效果的影响；２）设计了时滞依赖的
状态控制器，降低了时滞对姿态的影响；
３）在泛函求解过程中引入了时滞积分不
等式分解系数，从而降低了设计的保守
性．最后，通过数值仿真验证了本文设计
的控制方法的有效性，并分析了时滞量
及时滞积分不等式分解系数对闭环系统
性能的影响．
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０　 引言

　 　 为完成各种预定的空间飞行任务，现代航天器均需要进行姿态

的机动或者跟踪，因此，航天器的姿态控制得到了密切的关注和广泛

的研究［１⁃２］ ．航天器通常都带有大型太阳帆板或其他轻型结构的挠性

附件．挠性航天器是大挠性、低阻尼的系统，所以受到其他扰动时很容

易产生结构振动响应，这将会影响航天器的定位精度和精密仪器的

正常工作，同时会引起构件的疲劳和损伤．随着航天任务的复杂化、高
精度化，航天器的挠性振动控制问题已经成为航天器研究的热点之

一，因此，在建模时需要考虑挠性附件的影响［３⁃６］ ．
魏凤美等［７］提出了一种挠性航天器姿态机动的变论域自整定模

糊 ＰＩＤ 控制方案．由于传统的 ＰＩＤ 对干扰抑制能力比较差，鲁棒 Ｈ∞ 控

制法很好地解决了这个难题，因此，Ｈ∞ 控制已经被用到姿态控制系统

的设计中．Ｃｈａｒｂｏｎｎｅｌ ［８］考虑了外部扰动与模型的不确定性，通过线

性矩阵不等式（ＬＭＩ）的方法来设计 Ｈ∞ 多目标的控制器，从而实现了

对含有大挠性附件的火星采样回归系统的有效控制．值得指出的是，
干扰观测器的控制方法（ＤＯＢＣ）在干扰抵消问题中得到越来越多的

关注，并在许多领域的控制系统中得以应用［９⁃１２］ ． Ｌｉｕ 等［１３］ 提出了一

种控制挠性航天器姿态的复合控制方法，但没有考虑航天器姿态控

制系统中存在时滞的情况．Ｄｏｎｇ 等［１４］ 虽然考虑了挠性航天器的输入

时滞，利用时滞补偿的方法将时滞系统转化为无时滞系统，可是并没

有考虑变时滞的情况．
因为航天器对姿态精度以及稳定度的要求比较高，所以时滞在

高精度姿态控制系统中必须要考虑．本文考虑了含有时变输入时滞的

挠性航天器模型，采用 ＤＯＢＣ 与时滞依赖型状态反馈 Ｈ∞ 控制相结合

的方法，对文献［１３］中的方法进行改进，在文献［１５］的基础上构造一

个新型李雅普诺夫泛函，并在泛函求解过程中引入了时滞积分不等

式分解系数，从而降低了设计的保守性．最后，通过数值仿真验证了本

文设计的控制方法的有效性，并分析了时滞量及时滞积分不等式分

解系数对闭环系统性能的影响．
在本文中，单位矩阵为 Ｉ，零矩阵为 ０．对于实对称矩阵 Ｐ，Ｐ ＞

０（≥ ０） 表示Ｐ是正定矩阵（半正定矩阵），对称矩阵中∗代表相应的

对称项．如果没有特殊说明，假设所有矩阵的维数是匹配的适当维数．
对于方阵 Ｒ，定义 ｓｙｍ（Ｒ） ＝ Ｒ ＋ ＲＴ，向量 Ｈ（ ｔ） 的欧式范数定义为



　 　 　 　‖Ｈ（ ｔ）‖２
２ ＝ ＨＴ（ ｔ）Ｈ（ ｔ） ．

１　 问题的描述

本文考虑的是单轴自旋航天器［１６］，由一个刚性

本体和一个挠性附件构成，其动力学方程为

Ｊθ̈ ＋ Ｆη̈（ ｔ） ＝ ｕ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） ＋ ω１（ ｔ），

η̈（ ｔ） ＋ Ｃｍη̇（ ｔ） ＋ Λη（ ｔ） ＋ ＦＴ θ̈（ ｔ） ＝ ０．{ （１）

式（１）中各变量的含义如表 １ 所示．

表 １　 式（１）中各变量的含义

Ｔａｂｌｅ １　 Ｍｅａｎｉｎｇ ｏｆ ｖａｒｉａｂｌｅｓ ｉｎ ｅｑｕａｔｉｏｎ（１）

变量 变量的含义

Ｊ 航天器的转动惯量

θ（ ｔ） 姿态角

Ｆ 挠性附件与本体的耦合矩阵

η（ ｔ） 挠性附件的模态

ω１（ ｔ） 有界干扰力矩

Ｃｍ 模态阻尼矩阵［ｄｉａｇ（２ξ ｉω ｉ），ｉ ＝ １，２，…，ｎ］
Λ 刚度矩阵［ｄｉａｇ（ω２

ｉ ），ｉ ＝ １，２，…，ｎ］
ξ ｉ 阻尼比

ω ｉ 模态频率

ｄ（ ｔ） 输入时滞

ｕ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） 控制力矩

ｎ 前 ｎ 阶模态

　

本文假设时滞满足 ０≤ ｄ（ ｔ） ＜ τ且 ｄ̇（ ｔ） ≤􀭵ｄ ＜
１，τ是输入时滞的上界，􀭵ｄ是时滞变化率的上界．由于

挠性附件振动的能量主要集中在低阶模态，所以本

文在设计控制器时只考虑前两阶模态． 由式 （１）
可知：

（Ｊ － ＦＦＴ） θ̈（ ｔ） ＝ Ｆ［Ｃｍη̇（ ｔ） ＋ Λη（ ｔ）］ ＋
　 　 ｕ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） ＋ ω１（ ｔ）， （２）

式（２）可写成如下的状态空间形式：
ｘ̇（ ｔ） ＝ Ａｘ（ ｔ） ＋ Ｂ［ｕ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） ＋ ω０（ ｔ）］ ＋
　 　 Ｂω１（ ｔ）， （３）

其中
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，　 ω０（ｔ）＝ Ｆ［Ｃｍη̇（ｔ） ＋Λη（ｔ）］．

本文将姿态角和姿态角速度作为状态量，将不

可测量的模态以及速率的组合项看成是由挠性附件

振动引起的干扰，即 ω０（ ｔ） ＝ Ｆ［Ｃｍη̇（ ｔ） ＋ Λη（ ｔ）］ ．
由于 ω１（ ｔ） 对挠性航天器的影响比 ω０（ ｔ） 要小得

多，为了保证控制效果，采用干扰观测器对 ω０（ ｔ） 进

行干扰抵消是最合适的方法．

２　 复合控制器的设计

２􀆰 １　 干扰观测器设计

本文采用的干扰观测器和文献［１５］相类似，针
对 ω０（ ｔ），干扰观测器的设计如下：

Ｐ̇（ ｔ） ＝ － ＮＢ［Ｐ（ ｔ） ＋ Ｎｘ（ ｔ）］ －
　 　 Ｎ［Ａｘ（ ｔ） ＋ Ｂｕ（ ｔ － ｄ（ ｔ））］，
ω^０（ ｔ） ＝ Ｐ（ ｔ） ＋ Ｎｘ（ ｔ），

ì

î

í

ïï

ïï

（４）

其中 Ｐ（ ｔ） 为干扰观测器的状态的辅助变量，Ｎ 为观

测器增益，ω^０（ ｔ） 为 ω０（ ｔ） 估计值．
因此，本文将干扰观测器的估计误差定义为

ｅ（ ｔ） ＝ ω０（ ｔ） － ω^０（ ｔ），那么

ｅ̇（ ｔ） ＝ － ＮＢｅ（ ｔ） ＋ ω̇０（ ｔ） － ＮＢω１（ ｔ）， （５）
由式（５）可知干扰观测器的估计误差与 ω̇０（ ｔ） 和

ω１（ ｔ） 有关．如果 ω̇０（ ｔ） 和ω１（ ｔ） 太大，那么误差就会

变大，也就失去了干扰抑制的意义，因此该干扰观测

器只适用于ω０（ ｔ） 为慢时变且ω１（ ｔ） 比较小的情况．

２􀆰 ２　 复合控制器

在上述干扰观测器中，由于控制输入时存在时

滞，针对该问题，本文设计的复合控制器为

ｕ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） ＝ － ω^０（ ｔ） ＋ Ｋｘ（ ｔ － ｄ（ ｔ）），
其中，Ｋ ＝ ＫＰ，ＫＤ[ ] 为传统 ＰＤ 控制器的增益，系统

结构［１５］ 如图 １ 所示．

图 １　 复合控制器的结构

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

式（２）结合式（５）可以得到复合系统：
ｘ̇ｈ（ ｔ） ＝ 􀭺Ａｘｈ（ ｔ） ＋ Ａｄｘｈ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） ＋
　 　 Ｂ０ω̇０（ ｔ） ＋ Ｂ１ω１（ ｔ）， （６）

其中
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６０５
徐啸峰，等．含变时滞输入的挠性航天器姿态复合控制．

ＸＵ Ｘｉａｏｆｅｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ⁃ｖａｒｙｉｎｇ ｉｎｐｕｔ ｄｅｌａｙ．



系统的 Ｈ∞ 性能参考控制输出为

ｚ（ ｔ） ＝ Ｃｘｈ（ ｔ） ＋ Ｃｄｘｈ（ ｔ － ｄ（ ｔ））， （７）
其中， Ｃ ＝ Ｃ１，Ｃ２[ ] ，Ｃｄ ＝ Ｃｄ１，Ｃｄ２[ ] ．

因为 ω̇０（ ｔ） 和ω１（ ｔ） 的数量级不一样，所以应将

ω̇０（ ｔ） 和 ω１（ ｔ） 分开来，在 Ｈ∞ 控制器中分别对应于

不同的干扰抑制率，从而达到更好的干扰抑制效果．

２􀆰 ３　 Ｈ∞和 ＤＯＢＣ 的复合控制

本文通过设计控制器增益 Ｋ 和观测器增益 Ｎ，
使得系统（６） 渐近稳定，并满足一定的 Ｈ∞ 性能．参
考文献［１５］ 中的方法，针对时滞依赖系统的鲁棒稳

定性问题给出定理 １．
考虑由式（６） 和式（７） 组合的系统为

ｘ̇ｈ（ ｔ） ＝ 􀭺Ａｘｈ（ ｔ） ＋ Ａｄｘｈ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） ＋
　 　 Ｂ０ω̇０（ ｔ） ＋ Ｂ１ω１（ ｔ），
ｚ（ ｔ） ＝ Ｃｘｈ（ ｔ） ＋ Ｃｄｘｈ（ ｔ － ｄ（ ｔ）），
ｘｈ（ ｔ） ＝ ρ（ ｔ），　 ∀ｔ ∈ ［ － τ，０］ ．
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（８）

式（８）中， ｘｈ（ ｔ） 为系统状态，ｘｈ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） 为状态时

滞，ω０（ ｔ）、ω１（ ｔ） 为范数有界外部干扰，ｚ（ ｔ） 为被控

输出，ρ（ ｔ） 为系统的初始条件．为了方便描述，定义

σ ＝ １ － 􀭵ｄ．为完成相关证明，需要以下引理．
引理 １［１７］ 　 对于任何矩阵 Ｍ ＞ ０，标量 ｂ ＞ ａ，

则存在一个向量函数 ｗ（ ｓ），使得下列不等式成立：

－ ∫ｂ
ｔ
ｗＴ（ ｓ）Ｍｗ（ ｓ）ｄｓ ≤－ １

ｂ － ａ
ｗ^Ｔ（ ｓ）Ｍｗ^（ ｓ）， （９）

其中， ｗ^（ ｓ） ＝ ∫ｂ
ａ
ｗ（ ｓ）ｄｓ．于是，获得如下的定理．

定理 １　 对于给定的标量 γ ０ ＞ ０，γ １ ＞ ０，如果

存在正定矩阵 Ｐ ＞ ０，Ｑ ＞ ０，Ｒ ＞ ０，且满足如下不

等式：
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其中
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那么系统（８） 渐近稳定，且满足 Ｈ∞ 性能

‖ｚ（ ｔ）‖２
２ ＜ γ ２

０ ‖ω̇０（ ｔ）‖２
２ ＋ γ ２

１ ‖ω１（ ｔ）‖２
２ ．

证明　 对于系统（８），选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 泛函为

Ｖ（ｘｈ（ ｔ），ｔ） ＝ ｘＴ
ｈ（ ｔ）Ｐｘｈ（ ｔ） ＋ ∫ｔ

ｔ －ｄ（ ｔ）
ｘＴ
ｈ（ ｓ）Ｑｘｈ（ ｓ）ｄｓ ＋

∫０
－τ
∫ｔ
ｔ ＋β

ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｓ）Ｒｘ̇ｈ（ ｓ）ｄｓｄβｓ， （１１）

并定义 ｘｈ（ ｔ － ｄ（ ｔ）） ＝ ｘｄ（ ｔ），对式（１１） 求导有

Ｖ̇（ｘｈ（ ｔ），ｔ） ＝ Ｖ̇１ ＋ Ｖ̇２ ＋ Ｖ̇３， （１２）
其中

Ｖ̇１ ＝ ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｔ）Ｐｘｈ（ ｔ） ＋ ｘＴ

ｈ（ ｔ）Ｐｘ̇ｈ（ ｔ），

Ｖ̇２ ＝ ｘＴ
ｈ（ ｔ）Ｑｘｈ（ ｔ） － ［１ － ｄ̇（ ｔ）］ｘＴ

ｄ（ ｔ）Ｑｘｄ（ ｔ），

Ｖ̇３ ＝ τ ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｔ）Ｒｘ̇ｈ（ ｔ） － ∫ｔ

ｔ －τ
ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｓ）Ｒｘ̇ｈ（ ｓ）ｄｓ．

对∫ｔ
ｔ －τ
ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｓ）Ｒｘ̇ｈ（ ｓ）ｄｓ 进行等价分解得

－ ∫ｔ
ｔ －τ
ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｓ）Ｒｘ̇ｈ（ ｓ）ｄｓ ＝ Ｚ１ ＋ Ｚ２， （１３）

其中

Ｚ１ ＝ － ａ ∫ｔ
ｔ －τ
ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｓ）Ｒｘ̇ｈ（ ｓ）ｄｓ( ，

Ｚ２ ＝ － （１ － ａ） ∫ｔ
ｔ －τ
ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｓ）Ｒｘ̇ｈ（ ｓ）ｄｓ( ．

其中，ａ 为时滞积分不等式的分解参数，满足０ ≤ａ≤
１．由引理 １ 可知：

－ ∫ｔ
ｔ －τ
ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｓ）Ｒｘ̇ｈ（ ｓ）ｄｓ ≤ Ψ， （１４）

其中

Ψ ＝ ΨＴ
１（ ｔ）Ψ２Ψ１（ ｔ），

Ψ１ ＝ ｘＴ
ｈ（ ｔ），ｘＴ

ｄ（ ｔ），ｘＴ
ｈ（ ｔ － τ）[ ] Ｔ，

Ψ２ ＝

－ １
τ
Ｒ ａ

τ
Ｒ （１ － ａ）

τ
Ｒ

∗ － ２ａ
τ
Ｒ ａ

τ
Ｒ

∗ ∗ － １
τ
Ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

．

因此

Ｖ̇（ｘｈ（ ｔ），ｔ） ≤ Ｖ̇１ ＋ Ｖ̇２ ＋ τ ｘ̇Ｔ
ｈ（ ｔ）Ｒｘ̇ｈ（ ｔ） ＋ Ψ． （１５）

首先，考虑当 ω ＝ ０ 时系统的稳定性，将 ｘ̇ｈ（ ｔ） ＝

７０５
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􀭺Ａｘｈ（ ｔ） ＋ Ａｄｘｄ（ ｔ） 代入式（１５） 得：

Ｖ̇（ｘｈ（ ｔ），ｔ） ≤ αＴ
１θ１α１（ ｔ）， （１６）

其中

α１（ ｔ） ＝ ［ｘＴ
ｈ（ ｔ），ｘＴ

ｄ（ ｔ），ｘＴ
ｈ（ ｔ － τ）］ Ｔ，

θ１ ＝

θａ θｂ
（１ － ａ）

τ
Ｒ

∗ θｃ
ａ
τ
Ｒ

∗ ∗ － １
τ
Ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

其中

θａ ＝ ｓｙｍ（Ｐ􀭺Ａ） － １
τ
Ｒ ＋ Ｑ ＋ τ􀭺ＡＴＲ􀭺Ａ，

θｂ ＝ ＰＡｄ ＋ τ􀭺ＡＴＲＡｄ ＋ ａ
τ
Ｒ，

θｃ ＝ － σＱ － ２ａ
τ
Ｒ ＋ τＡＴ

ｄＲＡｄ ．

由 Ｓｃｈｕｒ 补引理知，θ１ ＜ ０，即 Ｖ̇（ｘｈ（ ｔ），ｔ） ≤ ０，
所以该系统渐近稳定．接着，考虑 ω ≠ ０ 时，将

ｘ̇ｈ（ ｔ） ＝􀭺Ａｘｈ（ ｔ） ＋ Ａｄｘｄ（ ｔ） ＋ Ｂ０ω̇０（ ｔ） ＋ Ｂ１ω １（ ｔ）
代入式（１５） 得：

Ｖ̇（ｘｈ（ ｔ），ｔ） ≤ αＴ（ ｔ）θ２α（ ｔ） ≤ ０， （１７）
其中

α（ ｔ） ＝ ［ｘＴ
ｈ（ ｔ），ｘＴ

ｄ（ ｔ），ω̇Ｔ
０（ ｔ），ωＴ

１（ ｔ），ｘＴ
ｈ（ ｔ － τ）］ Ｔ，

θ２ ＝

θａ θｂ θｄ θｅ
（１ － ａ）

τ
Ｒ

∗ θｃ τＡＴ
ｄＲＢ０ τＡＴ

ｄＲＢ１
ａ
τ
Ｒ

∗ ∗ τＢＴ
０ＲＢ０ τＢＴ

０ＲＢ１ ０

∗ ∗ ∗ τＢＴ
１ＲＢ１ ０

∗ ∗ ∗ ∗ － １
τ
Ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．

其中

θｄ ＝ ＰＢ０ ＋ τ􀭺ＡＴＲＢ０，
θｅ ＝ ＰＢ１ ＋ τ􀭺ＡＴＲＢ１ ．
下面证明系统的 Ｈ∞ 性能，考虑辅助函数：

Ｊ（ｘｈ（ ｔ）） ＝ ∫ｔ
０
（‖ｚ（ ｓ）‖２

２ － γ ２
０‖ω̇（ ｓ）‖２

２ －

　 　 γ ２
Ｉ‖ω Ｉ（ ｓ）‖２

２）ｄｓ， （１８）
在零初始条件下

Ｊ（ｘｈ（ ｔ）） ≤ ∫ｔ
０
（‖ｚ（ ｓ）‖２

２ － γ ２
０‖ω̇（ ｓ）‖２

２ －

　 　 γ ２
Ｉ‖ω Ｉ（ ｓ）‖２

２ ＋ Ｖ̇（ｘｈ（ ｓ），ｓ））ｄｓ， （１９）
因为

‖ｚ（ ｓ）‖２
２ － γ ２

０ ‖ω̇０（ ｓ）‖２
２ － γ ２

１ ‖ω１（ ｓ）‖２
２ ＋

　 　 Ｖ̇（ｘｈ（ ｓ），ｓ） ≤ αＴ（ ｓ）（θ２ ＋ θ３）α（ ｓ） ＜ ０，
其中

θ３ ＝

ＣＴＣ ＣＴＣｄ ０ ０ ０

∗ ＣＴ
ｄＣｄ ０ ０ ０

∗ ∗ － γ ２
０Ｉ ０ ０

∗ ∗ ∗ － γ ２
１Ｉ ０

∗ ∗ ∗ ∗ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

．

根据 Ｓｃｈｕｒ补引理，可知式（１０） 等价于 θ２ ＋ θ３，

Ｊ̇（ｘｈ（ ｔ）） ＜ ０，因此

‖ｚ（ ｔ）‖２
２ ＜ γ ２

０ ‖ω̇０（ ｔ）‖２
２ ＋ γ ２

１ ‖ω１（ ｔ）‖２
２，

证毕．
由于定理 １ 还不是一个严格的 ＬＭＩ 形式，因此

无法求解控制器增益 Ｋ 和观测器增益 Ｎ．于是，基于

定理 １，可以进一步得到如下定理．
定理 ２　 复合系统（８） 中，对于给定标量 γ ０ ＞

０，γ １ ＞ ０，如果存在矩阵 Ｘ ＞ ０，Ｙ ＞ ０，Ｔ ＞ ０，Ｐ２ ＞
０，Ｑ２ ＞ ０，Ｒ２ ＞ ０，Ｓ１，Ｓ２，且 Ｔ ≤ Ｘ，０ ＜ Ｒ２ ≤ Ｐ２，
满足：

Ω４ Ω５

∗ Ω６

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＜ ０， （２０）

其中

Ω４ ＝

Φ１ Ｂ ＢＳ１ ＋ ａ
τ
Ｔ ０ ０ Ｂ

∗ Φ２ ０ ａ
τ
Ｒ２ Ｐ２ － Ｓ２Ｂ

∗ ∗ Φ３ ０ ０ ０
∗ ∗ ∗ Φ４ ０ ０

∗ ∗ ∗ ∗ － γ２
０Ｉ ０

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ － γ２
１Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

Ω ５ ＝

（１ － ａ）Ｔ ０ τＸＡＴ ０ ＸＣＴ
１

０ （１ － ａ）Ｒ２ τＢＴ － τＢＴＳＴ
２ ＣＴ

２

ａＴ ０ τＳＴ
１ＢＴ ０ ＸＣＴ

ｄ１

０ ａＲ２ ０ ０ ＣＴ
ｄ２

０ ０ ０ τＰ２ ０

０ ０ τＢＴ － τＢＴＳＴ
２ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

Ω６ ＝

－ τＴ ０ ０ ０ ０
∗ － τＲ２ ０ ０ ０
∗ ∗ － τＸ ０ ０
∗ ∗ ∗ － τＰ２ ０
∗ ∗ ∗ ∗ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

．

８０５
徐啸峰，等．含变时滞输入的挠性航天器姿态复合控制．
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其中

Φ１ ＝ ｓｙｍ（ＡＸ） － １
τ
Ｔ ＋ Ｙ，

Φ２ ＝ ｓｙｍ（ － Ｓ２Ｂ） ＋ Ｑ２ － １
τ
Ｒ２，

Φ３ ＝ － σＹ － ２ａ
τ
Ｔ，

Φ４ ＝ － σＱ２ － ２ａ
τ
Ｒ２，

那么当控制器 Ｋ ＝ Ｓ１Ｘ
－１，观测器增益为 Ｎ ＝ Ｐ －１

２ Ｓ２

时，基于 ＤＯＢＣ 的控制体系复合系统（８） 渐近稳定，
并且满足 Ｈ∞ 性能

‖ｚ（ ｔ）‖２
２ ＜ γ ２

０ ‖ω̇０（ ｔ）‖２
２ ＋ γ ２

１ ‖ω１（ ｔ）‖２
２ ．

证明 　 因为Ｘ ＞ ０，Ｐ２ ＞ ０，所以Ｘ －１ 与Ｐ －１
２ 是存

在的，将式（２０） 左右同时乘以 ｄｉａｇ（Ｘ －１，Ｉ，Ｘ －１，Ｉ，Ｉ，
Ｉ，Ｘ －１，Ｉ，Ｉ，Ｐ －１

２ ，Ｉ），并定义以下矩阵：
Ｐ１ ＝ Ｘ －１，　 Ｋ ＝ Ｓ１Ｘ

－１，　 Ｎ ＝ Ｐ －１
２ Ｓ２，

Ｑ１ ＝ Ｘ －１ＹＸ －１，　 Ｒ１ ＝ Ｘ －１ＴＸ －１，
可以得到下式：

Ω７ Ω８

∗ Ω９

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＜ ０， （２１）

Ω７ ＝

Φ１１ Ｐ１Ｂ Φ５５ ０ ０ Ｐ１Ｂ

∗ Φ２２ ０ ａ
τ
Ｒ２ Ｐ２ － Ｐ２ＮＢ

∗ ∗ Φ３３ ０ ０ ０
∗ ∗ ∗ Φ４４ ０ ０

∗ ∗ ∗ ∗ － γ２
０Ｉ ０

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ － γ２
１Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

Ω８ ＝

（１ － ａ）Ｒ１ ０ τＡＴ ０ ＣＴ
１

０ （１ － ａ）Ｒ２ τＢＴ － τＢＴＮＴ ＣＴ
２

ａＲ１ ０ τＫＴＢＴ ０ ＣＴ
ｄ１

０ ａＲ２ ０ ０ ＣＴ
ｄ２

０ ０ ０ τ ０
０ ０ τＢＴ － τＢＴＮＴ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ω９ ＝

－ τＲ１ ０ ０ ０ ０
∗ － τＲ２ ０ ０ ０

∗ ∗ － τＰ －１
１ ０ ０

∗ ∗ ∗ － τＰ －１
２ ０

∗ ∗ ∗ ∗ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．

其中

Φ１１ ＝ ｓｙｍ（Ｐ１Ａ） － １
τ
Ｒ１ ＋ Ｑ１，

Φ２２ ＝ ｓｙｍ（ － Ｐ２ＮＢ） ＋ Ｑ２ － １
τ
Ｒ２，

Φ３３ ＝ － σＱ１ － ２ａ
τ
Ｒ１，

Φ４４ ＝ － σＱ２ － ２ａ
τ
Ｒ２，

Φ５５ ＝ Ｐ１ＢＫ ＋ ａ
τ
Ｒ１ ．

令 Ｐ ＝
Ｐ１ ０
０ Ｐ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，　 Ｐ －１ ＝

Ｐ －１
１ ０

０ Ｐ －１
２

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
，

Ｑ ＝
Ｑ１ ０
０ Ｑ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，　 Ｒ ＝

Ｒ１ ０
０ Ｒ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

由 Ｘ ＞ ０，Ｙ ＞ ０，Ｔ ＞ ０，Ｐ２ ＞ ０， 可知 Ｐ －１
１ ＞ ０，

Ｑ１ ＞ ０，Ｒ１ ＞ ０，Ｐ －１
２ ＞ ０，又因为 Ｑ２ ＞ ０，０ ＜ Ｒ２ ≤

Ｐ２，此外，Ｔ≤Ｘ等价于Ｒ１ ≤Ｐ１，因此，显然易见Ｐ ＞
０，Ｑ ＞ ０，Ｒ ＞ ０，Ｒ≤Ｐ，式（２１） 等价于式（１０），由定

理 １ 可知系统（８） 渐近稳定，且满足 Ｈ∞ 性能

‖ｚ（ ｔ）‖２
２ ＜ γ ２

０ ‖ω̇０（ ｔ）‖２
２ ＋ γ ２

１ ‖ω１（ ｔ）‖２
２ ．

３　 仿真结果与分析

本文中挠性航天器的模型参数和外部干扰的取

值与文献［１８］相同，卫星的转动惯量 Ｊ ＝ ３５􀆰 ７２ ｋｇ·
ｍ２，时滞变化率的上界 􀭵ｄ ＝ ０􀆰 １．振动模态参数如表 ２
所示．

表 ２　 振动模态参数

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

振动模态 ωｉ ／ （ ｒａｄ ／ ｓ） ξｉ Ｆｉ ／ ｋｇ
１
２ ·ｍ·ｓ－２( )

１ ３􀆰 １７ ０􀆰 ０００ １０ １􀆰 ２７８ １４

２ ７􀆰 ３８ ０􀆰 ０００ １５ ０􀆰 ９１７ ５６
　

表 ２ 中，Ｆ ｉ 为振动模态耦合系数，假设卫星在高

度 ５００ ｋｍ 的圆轨道上运行，则轨道角速度为 ｎ ＝
０􀆰 ００１ １ ｒａｄ ／ ｓ，作用在卫星上的外部干扰设为 ω１ ＝
４􀆰 ５ × １０ －５（３ｃｏｓｎｔ ＋ １􀆰 ５ｓｉｎｎｔ），初始姿态角为 θ０ ＝

０􀆰 ０８ ｒａｄ，姿态角速度 θ̇（０） ＝ ０􀆰 ００１ ｒａｄ ／ ｓ．控制器的

设计中，因为 ‖ω̇０（ ｔ）‖２ 要远大于 ‖ω１（ ｔ）‖２，为
了更好地体现系统对有界干扰的抑制能力，所以当

ＬＭＩ 有解的情况下，γ １ 要远大于 γ ０ ．取 γ ０ ＝ ０􀆰 ０００ ５，
γ １ ＝ ０􀆰 １，Ｃ１ ＝ ［０􀆰 １，０］，Ｃｄ１ ＝ ［０，０］，Ｃ２ ＝ Ｃｄ２ ＝ ０．为
了验证本文提出方法的有效性， 根据定理 ２， 在

Ｍａｔｌａｂ 环境下对带挠性附件卫星姿态控制系统进行

仿真研究．
首先，取分解系数 ａ＝ ０􀆰 １，τ ＝ ５ ｍｓ，则被观测干

９０５
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扰的实际值、估计值及估计误差如图 ２ 所示．图 ３ 是

对图 ２ 的 ５０～６０ ｓ 的局部放大，从图 ３ 中可以清楚

地看出干扰观测器可以比较准确地将振动干扰值估

计出来，使系统得到较好的补偿．

图 ２　 被观测干扰的实际值、估计值及估计误差

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ａｃｔｕａｌ ｖａｌｕｅ，ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｖａｌｕｅ ａｎｄ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ

图 ３　 被观测干扰的实际值、估计值及估计误差的局部放大

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｌｏｃａｌ ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ａｃｔｕａｌ ｖａｌｕｅ，ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｖａｌｕｅ
ａｎｄ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ

３􀆰 １　 时滞大小对姿态控制效果的影响

当分解系数 ａ 为 ０􀆰 １，针对不同时滞时间，对应

的控制器增益 Ｋ 和观测器增益 Ｎ 如表 ３ 所示，对应

的姿态角和姿态角速度响应曲线分别如图 ４ 和图 ５
所示．

表 ３　 不同时滞下的控制器增益 Ｋ 和观测器增益 Ｎ
Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｇａｉｎ Ｋ ａｎｄ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｇａｉｎ

Ｎ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｍｅ ｄｅｌａｙ ｂｏｕｎｄｓ

时滞时间 τ ／ ｍｓ 控制器增益 Ｋ 观测器增益 Ｎ

３ （－３􀆰 ６５８ ２，－１７􀆰 ６５２ ９） （０，１１５􀆰 ６９２ ７）

６ （－４􀆰 ６９２ ８，－２４􀆰 ９６３ ２） （０，８０􀆰 ０９７ １）

９ （－８􀆰 ５７９ ４，－６１􀆰 ８８５ ７） （０，５９􀆰 ４９９ ４）
　

从表 ３，图 ４ 和图 ５ 可以看出分解参数一定，随
着时滞时间增大，控制器增益 Ｋ 和观测器增益 Ｎ 都

图 ４　 不同 τ 值时的姿态角响应曲线

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｍｅ ｄｅｌａｙ ｂｏｕｎｄｓ

图 ５　 不同 τ 值时的姿态角速度响应曲线

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｍｅ ｄｅｌａｙ ｂｏｕｎｄｓ

会随之变化，很明显姿态角和姿态角速度的响应也

随之变化．

３􀆰 ２　 分解参数对姿态控制效果的影响

当时滞时间 τ 为 ５ ｍｓ 时，针对不同的分解系数

ａ，对应的控制器增益 Ｋ 和观测器增益 Ｎ 如表 ４ 所

示，对应的姿态角和姿态角速度响应曲线分别如图 ６
和图 ７ 所示．

表 ４　 不同分解参数下的控制器增益 Ｋ 和观测器增益 Ｎ
Ｔａｂｌｅ ４　 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｇａｉｎ Ｋ ａｎｄ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｇａｉｎ Ｎ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

分解参数 控制器增益 Ｋ 观测器增益 Ｎ

ａ＝ ０􀆰 １ （－４􀆰 ７６７ １，－２５􀆰 ４６１ ４） （０，８６􀆰 １７７ ０）

ａ＝ ０􀆰 ５ （－４􀆰 ４８９ ３，－２３􀆰 ２１３ ５） （０，８８􀆰 ５３７ ０）

ａ＝ ０􀆰 ９ （－４􀆰 ６７５ ６，－２４􀆰 ５３７ ０） （０，８８􀆰 ３８１ ８）
　

从表 ４，图 ６ 和图 ７ 可以看出随着分解系数 ａ 选

取的不同，姿态角和姿态角速度也会产生较大的影

响，随着分解系数 ａ 值的变化，系统的响应速度跟着

改变．在文献［１５］中由于缺少分解系数 ａ，当 τ＞９ ｍｓ
时系统将变得不稳定，然而在本文中由于构造了分

解时滞积分不等式分解系数 ａ，可以保证 τ≤１０􀆰 ４
ｍｓ 时均能保证系统稳定，此时分解系数选为 ａ ＝
０􀆰 ９，因此本文中新加入的时滞积分不等式分解系数

０１５
徐啸峰，等．含变时滞输入的挠性航天器姿态复合控制．

ＸＵ Ｘｉａｏｆｅｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ⁃ｖａｒｙｉｎｇ ｉｎｐｕｔ ｄｅｌａｙ．



图 ６　 不同分解系数下的姿态角响应曲线

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图 ７　 不同分解系数下的姿态角速度响应曲线

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

能降低结果的保守性．

４　 结论

本文考虑了含有变时滞输入的挠性航天器模

型，采用 ＤＯＢＣ 与时滞依赖型状态反馈 Ｈ∞ 相结合的

方法实现对航天器姿态角和姿态角速度的稳定控

制．本文引入了时滞积分不等式分解系数，降低了设

计的保守性，仿真结果表明可以较好地对振动干扰

进行估计和补偿，而且有效地提高了航天器的姿态

稳定度，同时也可以看出时滞参数 τ 和时滞积分不

等式分解系数在取值范围内对闭环系统的影响较为

明显．
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