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考虑传感器故障的柔性航天器自适应
积分滑模主动容错控制

摘要
针对考虑传感器故障的柔性航天器

姿态系统，提出了一种主动容错控制方
法．首先，通过对测量输出进行滤波，将
传感器故障转化为执行器故障形式；接
着，设计一个基于未知输入观测器的自
适应故障估计观测器，对未知故障进行
辨识，同时，采用了一个故障检测观测
器，对故障的发生进行检测；然后，利用
故障估计信号对系统输出进行调节，结
合自适应积分滑模和线性矩阵不等式技
术设计输出反馈容错控制器；最后，对所
设计的主动容错控制方法进行仿真，验
证了所提方法的有效性．
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０　 引言

　 　 柔性航天器是一种具有大型柔性附件、结构复杂的现代航天器，
在通信、导航、遥测遥感等空间任务中发挥着重要的作用，因此，高精

度的柔性航天器姿态控制问题得到了国内外学者越来越多的关注，
并且提出了许多先进的控制方法［１⁃５］ ．例如文献［６］针对网络化柔性

航天器中出现的时延、参数不确定问题，设计了一种自适应模糊滑模

控制器；文献［７］提出了一种 ＰＤ 变结构控制器取代了原有的滑模控

制器，解决了柔性航天器姿态调节问题；文献［８］采用自适应控制方

法用于解决柔性航天器大角度旋转机动问题，并且控制器结构与柔

性附件数量无关；文献［９］通过压电传感器和耗散电路，设计了一种

被动控制策略，解决了柔性附件振动问题．在上述提到的研究中，主要

考虑了在柔性航天器姿态控制中出现的参数不确定、柔性附件振动

等问题，但是并未考虑执行器、传感器等出现故障的情况．值得注意的

是，如果故障得不到及时的处理，将会对柔性航天器的动态性能造成

严重的影响，甚至引起灾难性的后果．因此，容错控制技术（ＦＴＣ）被广

泛地用于现代控制系统中，当故障发生后，可以自动地调节故障的影

响，将控制性能维持在可接受的范围内．文献［１０］在航天器存在执行

器故障和外部扰动的情况下，提出了一种滑模容错控制器，保证了航

天器姿态在有限时间内收敛至原点；文献［１１］采用了积分滑模控制

技术用于处理航天器执行器卡死故障；文献［１２］针对具有非匹配不

确定和执行器故障的航天器，设计了一种鲁棒非线性容错控制策略；
文献［１３］提出了一种可以消除执行器效率损失故障的航天器鲁棒容

错控制器，同时抑制了外部扰动；文献［１４］使用光滑自适应滑模技术

实现了对航天器执行器故障的容错控制；文献［１５］提出基于自适应

观测器的输出反馈的柔性航天器容错控制方法，有效地应对了执行

器完全失效故障；文献［１６］针对一类存在未知故障的不确定系统，设
计了一种鲁棒容错控制器．然而，文献［１０⁃１６］所提出的航天器容错控

制方法中，没有考虑存在传感器故障的航天器容错控制问题．根据目

前所掌握的资料，针对传感器故障的航天器容错控制还有待进一步

研究．
本文在上述研究的基础上，提出一种新颖的柔性航天器传感器



　 　 　 　故障容错控制策略．首先给出了考虑传感器故障、参
数不确定的柔性航天器姿态系统模型；然后设计了

一种自适应故障估计观测器，同时提出了一种故障

检测方法；接着采用自适应积分滑模技术设计了容

错控制，保证了传感器故障情况下航天器闭环姿态

系统的稳定性；最后通过仿真对比实验说明了所提

出的容错控制策略具有良好的性能．

１　 问题描述

根据文献［１３］，柔性航天器的动力学模型描

述为

Ｊ θ̈（ ｔ） ＋ δＴ η̈（ ｔ） ＝ ｕ（ ｔ）， （１）
η̈（ ｔ） ＋ Ｄη̇（ ｔ） ＋ Ｋη（ ｔ） ＋ δ θ̈（ ｔ） ＝ ０， （２）

其中 Ｊ ∈ Ｒ３×３ 表示柔性航天器系统总转动惯量，θ ＝
θ ｘ θ ｙ θ ｚ[ ] Ｔ 表示航天器姿态角，θ ｘ，θ ｙ，θ ｚ 分别表

示滚转角、偏航角、俯仰角，δ ∈ Ｒｎ×３ 表示柔性附件

与刚体平台之间的耦合矩阵，ｎ 为柔性附件的数量，
η ｎ（ ｔ） 表示弹性模态坐标，ｕ∈Ｒ３×１ 表示控制力矩，Ｄ
和 Ｋ∈Ｒｎ×ｎ 分别表示柔性附件的阻尼矩阵和刚度矩

阵，Ｄ ＝ ｄｉａｇ｛２ξ ｉω ｎｉ｝，Ｋ ＝ ｄｉａｇ｛ω ２
ｎｉ｝，ｉ ＝ １，…，ｎ，ω ｎｉ

和 ξ ｉ 分别为柔性附件的自然振动频率和阻尼比．

引入状态变量 ｘ ＝ θ Ｔ θ̇Ｔ[ ]
Ｔ，含有传感器故障

的柔性航天器动力学状态空间模型可以表示为如下

形式：
ｘ̇（ ｔ） ＝ （Ａ ＋ ΔＡ）ｘ（ ｔ） ＋ Ｂｕ（ ｔ） ＋ Ｂｄ（ ｔ）， （３）
ｙｆ（ ｔ） ＝ Ｃｘ（ ｔ） ＋ ｆｓ（ ｔ）， （４）

其中， Ａ ＝
０ Ｉ
０ ０
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且 ｒａｎｋ（Ｃ）＝ｍ，ｆｓ（ ｔ） ∈Ｒｍ×１ 表示未知传感器故障向

量，ｄ（ ｔ） ＝ δ Ｔ（Ｄη̇ ＋ Ｋη） 是由柔性附件的模态振动所

激发的扰动，并且满足 ‖ｄ（ ｔ）‖ ≤ ｄ０，ｄ０ 为未知的

图 １　 柔性航天器传感器故障主动容错控制策略
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正标量．ΔＡ 表示参数不确定，满足 ΔＡ ＝ ＭＦ（ ｔ）Ｅ，Ｍ
和Ｅ为已知的常值矩阵，Ｆ（ ｔ） 为未知的时变矩阵，满
足 ＦＴＦ ≤ Ｉ．

假设 １　 本文所考虑的传感器测量偏差故障满

足如下条件：‖ｆｓ‖≤ ｌ，‖ｆ̇ｓ‖≤ ｌｄ，其中，ｌ和 ｌｄ 为未

知的常数．
引理 １　 考虑如下线性系统：
ｘ̇（ ｔ） ＝ Ａｘ（ ｔ） ＋ Ｂｄ（ ｔ），　 ｙ（ ｔ） ＝ Ｃｘ（ ｔ） ＋ Ｄｄ（ ｔ），

若存在一个对称矩阵 Ｐ ＞ ０，使得式（５） 成立，则系

统渐近稳定，且满足 ‖Ｇ（ ｓ）‖∞ ＜ γ．

ＡＴＰ ＋ ＰＡ ＰＢ ＣＴ
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其中， Ｉ 为合适维数的单位矩阵．
引理 ２　 对于给定的任意常数 μ ＞ ０，假设矩阵

Λ（ ｔ） 满足 ΛＴ（ ｔ）Λ（ ｔ） ＜ Ｉ，则如下不等式成立：
ＺＴΛＲ ＋ ＲＴΛＴＺ ≤ μＺＴＺ ＋ μ －１ＲＴＲ，

其中，Ｚ 和 Ｒ 是 ２ 个实矩阵．
本文的主要研究内容如下：
１） 通过引入输出滤波器，将传感器故障转化为

执行器故障形式，设计一个故障检测单元，用于检测

故障的发生，同时，故障估计信号通过自适应故障估

计观测器获得，对测量输出信号进行补偿；
２） 利用补偿后的输出信号，设计基于自适应积

分滑模的容错控制器，保证柔性航天器闭环姿态系

统在传感器故障的情况下，仍能保持渐近稳定．
本文所设计容错控制策略如图 １ 所示．

２　 传感器故障诊断方法设计

首先，通过引入如下输出滤波器，获得滤波变量

ｚ ∈ Ｒｍ：

７４１
学报（自然科学版），２０１８，１０（２）：１４５⁃１５２
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ｚ̇（ ｔ） ＝ － Ａｆｚ（ ｔ） ＋ Ａｆｙ（ ｔ）， （６）
其中， Ａｆ ∈ Ｒｍ×ｍ 是一个 Ｈｕｒｗｉｔｚ 矩阵．

定义状态变量 􀭰ｘ ＝ ｘＴ ｚＴ[ ] Ｔ，则系统（３）—（４）
与滤波器（６） 可以被合并改写成如下扩张系统：

􀭰ｘ
·
（ｔ） ＝ （Ａａ ＋ ΔＡａ）􀭰ｘ（ｔ） ＋ Ｂａｕ（ｔ） ＋ Ｂａｄ（ｔ） ＋ Ｄｆｓ（ｔ），

（７）
ｚ（ ｔ） ＝ Ｃａ􀭰ｘ（ ｔ）， （８）
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ＭａＦａ（ ｔ）Ｅａ，并且 ‖ＦＴ
ａＦａ‖ ≤ １．

注 １　 通过上述变化，原姿态系统中的传感器

故障以执行器故障的形式出现在扩张系统（７）—
（８）中，在后续故障诊断方法设计过程中，可以将其

视为执行器故障问题．与文献［１７］提出的坐标变换

方法相比，本文提出的方法更为简单，便于分析与

应用．

２􀆰 １　 故障检测观测器设计

在提出故障估计方法之前，为了检测故障的发

生时间，以及避免错误的故障估计信息，设计一个具

有如下形式的故障检测观测器：
ξ̇（ ｔ） ＝ Ａ０ξ（ ｔ） ＋ Ｌｚ（ ｔ）， （９）
ｘｆ（ ｔ） ＝ ξ（ ｔ） ＋ Ｗｚ（ ｔ）， （１０）

其中， ξ∈Ｒ６＋ｍ 为故障检测观测器状态变量，Ａ０ 和Ｗ
为参数矩阵，按如下方式选取 Ｂａ ＝ ＷＣａＢａ，Ｗ０ ＝ Ｄ －
ＷＣａＤ，Ｌ１ ＝ Ａ０Ｗ ＋ Ｌ，Ａ１ ＝ Ａａ － ＥＣａＡａ，Ａ０ ＝ Ａ１ － Ｌ１Ｃａ，
Ｌ 的取值将在故障估计观测器的设计中给出．

定义 ｅｆ ＝ 􀭰ｘ － ｘｆ，根据式（９）—（１０），当ΔＡ ＝ ０与

ｄ ＝ ０ 时，可以得到如下微分方程及残差信号：
ｅ̇ｆ（ ｔ） ＝ （Ａ１ － Ｌ１Ｃ）ｅｆ（ ｔ） ＋ Ｗ０ ｆｓ（ ｔ）， （１１）
ｒ（ ｔ） ＝ Ｃａｅｆ（ ｔ）， （１２）

ｒ（ ｔ） 为残差信号． 通过求解微分方程 （１１）—（１２）
可得：

ｒ（ ｔ） ＝ Ｃａｅ
－Ａ０ｔｅｆ（０） ＋ Ｃａ∫∞

０
ｅ －Ａ０（ ｔ －τ）Ｗ０ ｆｓ（ ｔ）ｄτ． （１３）

当没有发生传感器故障的时候， ｒ（ ｔ） 满足

‖ｒ‖ ≤‖Ｃｅ －Ａ０ｔ‖‖ｅｆ（０）‖，因此， 可以根据经验

选取故障检测阈值为 Ｊｔｈ ≈ ‖Ｃｅ －Ａ０ｔ‖‖ｅｆ（０）‖，通
过如下机制对故障的发生进行检测：

‖ｒ‖ ＞ Ｊｔｈ⇒ 故障发生 ⇒ 发出警报；
‖ｒ‖ ≤ Ｊｔｈ⇒ 无故障发生．

２􀆰 ２　 故障估计观测器设计

针对扩张系统（７）—（８），设计具有如下形式的

自适应故障观测器：

􀭰ｘ
·＾（ ｔ） ＝ Ａａ􀭰ｘ（ ｔ） ＋ Ｂａｕ（ ｔ） ＋ Ｄｆ^ ｓ（ ｔ） ＋ Ｌ（ ｚ － ｚ^）， （１４）
ｚ^（ ｔ） ＝ Ｃａ 􀭰ｘ^（ ｔ）， （１５）

ｆ^
·

ｓ ＝ ＨＲＴ（ ｚ － ｚ^） － σＨｆ^ ｓ， （１６）

其中， 􀭰ｘ^、ｚ^、ｆ^ ｓ 分别为 􀭰ｘ、ｚ、ｆｓ 的估计值，Ｌ和Ｒ为设计的

观测器增益矩阵，Ｈ 为一个正定权值矩阵，σ 是一个

正标量，并满足 σ ＞ λｍａｘ（Ｈ
－１） ．

定义估计误差 ｅｘ ＝ 􀭰ｘ － 􀭰ｘ^，ｅｚ ＝ ｚ － 􀭰ｚ^，ｅｆ ＝ ｆｓ － ｆ^ ｓ，可
得如下估计误差动态方程：

ｅ̇ｘ ＝ （Ａａ － ＬＣａ）ｅｘ ＋ ΔＡａｘ ＋ Ｂａｄ ＋ Ｄａｅｆ， （１７）

ｅ̇ｆ ＝ － ＨＲＴｅｚ － σＨｆ^ ｓ ＋ ｆ̇ｓ ． （１８）
定理 １　 如果存在正定矩阵 Ｐ１ 与矩阵 Ｑ使得如

下 ＬＭＩ 成立：
Ｐ１Ａａ ＋ Ａａ

ＴＰ１ － ＣＴ
ａ ＱＴ － ＱＣａ Ｐ１Ｍａ Ｐ１Ｂａ

∗ － １
ε
Ｉ ０

∗ ∗ － １
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Ｉ
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＜ ０，

（１９）
则故障估计观测器参数可以设计为 Ｌ ＝ Ｐ －１

１ Ｑ，ＣＴ
ａ Ｒ ＝

Ｐ１Ｄａ，使得误差动态方程（１７）—（１８） 是一直最终有

界稳定的，同时，估计误差 ｅｘ，ｅｆ 以指数收敛速度收敛

于如下范围内：

Ω ＝ ｅｘ，ｅｆ λｍｉｎ（Ｐ１）‖ｅｘ‖２ ＋ λｍｉｎ（Ｈ
－１）‖ｅｆ‖２ ≤ δｈ

ｋ{ } ．

证明 　 选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方程：
Ｖ１ ＝ ｅＴｘ Ｐ１ｅｘ ＋ ｅＴｆ Ｈ

－１ｅｆ， （２０）
对 Ｖ１ 求导可得：

Ｖ̇１ ＝ ｅＴｘ（（Ａａ － ＬＣａ） ＴＰ１ ＋ Ｐ１（Ａａ － ＬＣａ））ｅｘ ＋
２ｅＴｘ Ｐ１Ｂａｄ ＋ ２ｅＴｘ Ｐ１Ｄａｅｆ ＋ ２ｅＴｘ Ｐ１ΔＡａ􀭰ｘ ＋

２ｅＴｆ Ｈ
－１ ｆ̇ｓ － ２ｅＴｆ ＲＴｅｚ ＋ ２σｅＴｆ ｆｓ － ２σｅＴｆ ｅｆ ． （２１）

根据引理 ２，对于任意的常数 ε ＞ ０，可得如下

不等式：
２ｅＴｘ Ｐ１ΔＡａ􀭰ｘ ＝ ２ｅＴｘ Ｐ１ＭａＦａＥａ􀭰ｘ ≤

　 　 １
ε
ｅＴｘ Ｐ１ＭａＭＴ

ａ Ｐ１ｅｘ ＋ ε􀭰ｘＴＥＴＥ􀭰ｘ， （２２）

２ｅＴｘ Ｐ１Ｂａｄ ≤ １
ε
ｅＴｘ Ｐ１ＢａＢＴ

ａ Ｐ１ｅｘ ＋ εｄＴｄ． （２３）

根据假设 １，可知如下不等式成立：
２ｅＴｘ Ｈ

－１ ｆ̇ｓ ≤ λｍａｘ（Ｈ
－１）（‖ｅｆ‖２ ＋ ｌ２ｄ）， （２４）

２σｅＴｆ ｆｓ ≤ σ（‖ｅｆ‖２ ＋ ｌ２） ． （２５）
当 ＣＴ

ａ Ｒ ＝Ｐ１Ｄａ 时，可知２ｅＴｘ Ｐ１Ｄａｅｆ － ２ｅＴｆ ＲＴｅｚ ＝ ０，将式

（２２）—（２５） 代入式（２１） 可得如下不等式：

８４１
高志峰，等．考虑传感器故障的柔性航天器自适应积分滑模主动容错控制．

ＧＡＯ Ｚｈｉｆｅｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ａｃｔｉｖｅ ｆａｕｌｔ ｔｏｌｅｒａｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｆａｕｌｔｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａｄａｐｔｉｖｅ ｉｎｔｅｇｒａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ．



Ｖ̇１ ≤－ ｅＴｘ Γｅｘ － （σ － λｍａｘ（Ｈ
－１））‖ｅｆ‖２ ＋

λｍａｘ（Ｈ
－１） ｌ２ｄ ＋ σｌ２ ＋ ε‖Ｅ‖２‖ｘ‖ ＋ εｄ２

０ ≤
－ ｋ（‖ｅｘ‖２ ＋ ‖ｅｆ‖２） ＋ δ， （２６）

其中， Γ ＝ （ＬＣａ － Ａａ） ＴＰ１ ＋ Ｐ１（ＬＣａ － Ａａ） －
１
ε
Ｐ１ＭＭＴＰ１ － １

ε
Ｐ１ＢａＢＴ

ａ Ｐ１，令 Γ ＞ ０，Ｐ１Ｌ ＝ Ｑ，利用

Ｓｃｈｕｒ补引理可得到 ＬＭＩ（１９） ．ｋ ＝ｍｉｎ（λｍａｘ（Γ），σ －
λｍａｘ（Ｈ

－１）），δ ＝ λｍａｘ（Ｈ
－１） ｌ２ｄ ＋ σｌ２ ＋ ε‖ｘ‖２ ＋ εｄ２

０ ．

根据式（２０），可以得出如下不等式成立：

Ｖ１ ≤ ｈ（‖ｅｘ‖２ ＋ ‖ｅｆ‖２）， （２７）

其中 ｈ ＝ ｍａｘ（λｍａｘ（Ｐ１），λｍａｘ（Ｈ
－１）），将式（２７） 代入

（２６） 中，可得：

Ｖ̇１ ≤－ ｋ
ｈ
Ｖ１ ＋ δ． （２８）

根据式（２８）可得，当 Ｖ１ ＞ δｈ
ｋ

时，Ｖ̇１ ＜ ０，因此，

估计误差动态方程（１７）—（１８） 为最终一致有界稳

定，收敛于集合 Ω，收敛速度大于 ｅ － ｋ
ｈ ． 证毕．

３　 容错控制器设计

本节将设计基于积分滑模的输出反馈容错控制

器，对传感器估计进行调节，消除故障对姿态系统的

影响．利用故障估计信息对测量输出进行补偿 ｙｃ ＝

ｙ －ｆ^ ｓ，然后，构造如下积分滑模面：

　 　 ｓ（ ｔ） ＝ Ｇ ｙｃ（ ｔ） － ｙｃ（ ｔ０） ＋ ∫ｔ
ｔ０
ｙｃ（τ）ｄτ( ) ， （２９）

其中， Ｇ ＝ （ＣＢ） ＋，ｔ０ 表示姿态系统初始时刻．
所设计的控制器由线性反馈部分和非线性部分

组成，具有如下形式：
ｕ ＝ ｕｌ ＋ ｕｎ， （３０）

其中 ｕｌ ＝ Ｎｙｃ，ｕｎ ＝ － （ ρ^ ＋ λ） ｓ（ ｔ）
‖ｓ（ ｔ）‖

，并且当 ｓ（ ｔ） ＝

０ 时，ｕ ＝ ０．Ｎ 为反馈增益矩阵，λ 为一个正常数，ρ^ 为

自适应未知参数的估计值，ρ ＝ ｄ０ ＋ ‖Ｇ‖‖ｅ̇ｆ‖ ＋
‖Ｇ ＋ Ｃ‖‖ｅｆ‖，其自适应估计律为

ρ^
· ＝ １

ν
‖ｓ（ ｔ）‖，ν ＞ ０． （３１）

对滑模面（２９）求导，根据姿态系统（３）—（４）
可得：

ｓ̇（ｔ） ＝ Ｇ（（Ｃ（Ａ ＋ΔＡ） ＋ Ｃ）ｘ（ｔ） ＋ ｅ̇ｆ（ｔ） ＋ ｅｆ（ｔ）） ＋
　 　 ｕ（ ｔ） ＋ ｄ（ ｔ）， （３２）

因此，可以得到等效控制律为

ｕｅｑ ＝ － Ｇ（（Ｃ（Ａ ＋ΔＡ） ＋ Ｃ）ｘ（ｔ） ＋ ｅ̇ｆ（ｔ） ＋ ｅｆ（ｔ）） －
　 　 ｄ（ ｔ） ＋ ｕｌ（ ｔ）， （３３）

将其代入原姿态系统中，可以得到滑模动态方程为

ｘ̇ ＝ （（Ｉ － ＢＧＣ）（Ａ ＋ ΔＡ） － ＢＧＣ ＋ ＢＮＣ）ｘ ＋􀭵Ｂω， （３４）
ｙｃ ＝ Ｃｘ ＋ 􀭺Ｄω， （３５）
其中 ω＝ ｅｆ ｅ̇ｆ[ ] Ｔ，􀭵Ｂ＝ Ｂ（Ｎ－Ｇ） －ＢＧ[ ] ，􀭺Ｄ＝ Ｉ ０[ ] ．

定理 ２　 如果存在正定矩阵 Ｐ２ 与矩阵 Ｎ 使得

如下 ＬＭＩ 成立：
　 　Ξ１１ Ξ１２ － ＢＧ Ｐ２ＥＴ ϕＭ Ｐ２ＣＴ ＢＮ Ｐ２ＣＴ

∗ － γ ２
１ Ｉ ０ ０ ０ ０ ０ Ｉ

∗ ∗ － γ ２
１ Ｉ ０ ０ ０ ０ ０

∗ ∗ ∗ － μ －１
１ Ｉ ０ ０ ０ ０

∗ ∗ ∗ ∗ － μ －１
１ Ｉ ０ ０ ０

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ － Ｉ ０ ０
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ － Ｉ ０
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＜ ０， （３６）

其中， Ξ１１ ＝ （ϕＡ － ＢＧＣ）Ｐ２ ＋ Ｐ２（ϕＡ － ＢＧＣ） Ｔ，Ξ１２ ＝
－ ＢＧ ＋ ＢＮ，ϕ ＝ Ｉ － ＢＧＣ．则滑模动态（３４）—（３５） 具

有渐近稳定性，并且满足 Ｈ∞ 性能 γ １ ．
证明 　 利用引理 １，可以得到如下不等式条件：

Π１１ Ｐ０Ｂ（Ｎ － Ｃ） － Ｐ０ＢＧ ＣＴ

∗ － γ ２
１ Ｉ ０ Ｉ

∗ ∗ － γ ２
１ Ｉ ０

∗ ∗ ∗ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＜ ０， （３７）

其中 Π１１ ＝ Ｐ０Σ ＋ ΣＴＰ０，Σ ＝ ϕ（Ａ ＋ ΔＡ） － ＢＧＣ －

ＢＮＣ，ϕ ＝ Ｉ － ＢＧＣ．令 Ｐ２ ＝ Ｐ －１
０ ，在式（３７） 左右两边，

同时乘以对角矩阵 ｄｉａｇ｛Ｐ２，Ｉ，Ｉ，Ｉ｝， 根据引理 ２
可得：
α１１ α１２ － ＢＧ Ｐ２ＣＴ

∗ － γ２
１ Ｉ ０ Ｉ

∗ ∗ － γ２
１ Ｉ ０

∗ ∗ ∗ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＋ μ －１
１ ΦΦＴ ＋ μ１ΨΨＴ ＜ ０，

　 　 　 　 　 　 　 　 　 （３８）

９４１
学报（自然科学版），２０１８，１０（２）：１４５⁃１５２

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０１８，１０（２）：１４５⁃１５２



其中 α１１ ＝ （ϕＡ － ＢＧＣ）Ｐ２ － ＢＮＣＰ２ ＋ Ｐ２（ϕＡ －
ＢＧＣ） Ｔ － （ＮＣＰ２） ＴＢＴ，α１２ ＝ － ＢＧ ＋ ＢＮ，ϕ ＝ Ｉ － ＢＧＣ，

Ψ ＝
ϕＭ
０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Φ ＝

Ｐ２ＥＴ

０
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

利用 Ｓｃｈｕｒ 补，即可将式（３８）改写成 ＬＭＩ 条件

（３６）．证毕．
接下来，将通过定理 ３，对自适应滑模控制律

（３０）进行综合分析，保证系统进行并维持滑模运动．
定理 ３　 如果滑模面（２９）存在，本节所提出的

容错控制器（３０）可以使柔性航天器姿态系统在存在

传感器故障的情况下，仍能保持渐近稳定性．
证明　 选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

Ｖ２ ＝ １
２
ｓＴｓ ＋ １

２
ν􀭴ρ２， （３９）

其中 􀭴ρ ＝ ρ － ρ^ 表示未知参数的估计误差．
对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数（３９） 求导可得：

Ｖ̇２ ＝ ｓＴ ｓ̇ － ν􀭴ρ ρ^
·
． （４０）

根据式（２９）和（３０），可得：
Ｖ̇２ ＝ ｓＴ（（ＧＣ（Ａ ＋ ΔＡ） ＋ ＧＣ ＋ ＮＣ）ｘ ＋ ｄ ＋ Ｇｅ̇ｆ ＋

（Ｇ ＋ Ｎ）ｅｆ － （ ρ^ ＋ λ） ｓ
‖ｓ‖

） － ‖ｓ‖􀭴ρ ≤

（（‖ＧＣＡ‖ ＋ ‖ＧＣ‖ ＋ ‖ＮＣ‖ ＋
‖ＧＣ‖‖ΔＡ‖）‖ｘ‖ ＋ ｄ０ ＋ ‖Ｇ‖‖ｅ̇ｆ‖ ＋
‖Ｇ ＋ Ｎ‖‖ｅｆ‖ － ρ － λ）‖ｓ‖ ≤
（κ‖ｘ‖ － λ）‖ｓ‖， （４１）

其 中 κ ＝ ‖ＧＣＡ‖ ＋ ‖ＧＣ‖ ＋ ‖ＮＣ‖ ＋
‖ＧＣＭ‖‖Ｅ‖．通过式（４１） 可知，对于给定的常数

β，当选取 λ ＞ κβ 时，Ｖ̇２ ＜ ０．由此可知，本节所设计

自适应积分滑模容错控制器可以保证系统在传感器

故障情况下的渐近稳定性．证毕．
注 ２　 本节所设计积分滑模面（２９），同传统滑

模面相比，在系统初始时刻即满足 ｓ（ ｔ０）＝ ０，因此，消
除了系统状态到达滑模面的阶段；同时，与文献［１８］
和［１９］ 中所提出的容错控制方法相比，滑模面动态

与 ｙｃ 相关，充分利用了故障估计信息 ｆ^ ｓ，减小了被动

容错控制方法的保守性，提高了系统的鲁棒性．
注 ３　 同基于状态输出反馈的容错控制方法相

比，例如文献［１５，２０⁃２１］，本文提出的是基于输出反

馈的容错控制方法．众所周知，输出反馈方法不需要

获得系统的全部状态变量信息，只需对部分状态进

行测量，因此，输出反馈方法更具有应用价值．

４　 仿真验证

本节将通过仿真实验，对本文所提出的容错控

制方法进行验证．柔性航天器模型参数（表 １）选取

如下：

Ｊ ＝
９９１ １９􀆰 ６ ０􀆰 ３
１９􀆰 ６ ６１３ １３􀆰 ６
０􀆰 ３ １３􀆰 ６ ６９３

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

δ ＝

１０ ０􀆰 ５ ０􀆰 ２
０􀆰 ５ ２ ０
０􀆰 １ ０􀆰 ９ ０􀆰 ８
１ ０􀆰 ５ ０􀆰 ５

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｊ，δ 的单位分别为 ｋｇ·ｍ２和 ｋｇ１ ／ ２·ｍ．

表 １　 柔性附件参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ ｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｅｓ

柔性附件序号 自然频率 ／ （ ｒａｄ ／ ｓ） 阻尼系数

１ １􀆰 ９ ０􀆰 ０８

２ ４􀆰 １ ０􀆰 ３０

３ ５􀆰 ８ ０􀆰 ６０

４ ６􀆰 ０ ０􀆰 ７５

航天器姿态系统的初始值选为滚转角 θｘ（０） ＝
－ １􀆰 ０ ｄｅｇ，偏航角 θｙ（０） ＝ ２􀆰 ０ ｄｅｇ，俯仰角 θｚ（０） ＝
－ １􀆰 ０ ｄｅｇ， 弹性模态初始值选为 η１（０） ＝ ０􀆰 ００６，
η２（０） ＝ － ０􀆰 ００４，η３（０） ＝ ０􀆰 ００５，η１（０） ＝ － ０􀆰 ００３．假
设参数不确定 ‖ΔＡ‖ ≤ ３ × １０ －３，传感器故障假设

在系统运行第 １０ 秒的时刻发生在第 １ 个测量通道

上，故障表达式为

ｆ１ ＝
０， ０ ≤ ｔ ＜ １０，
０􀆰 ８ × ｓｉｎ（０􀆰 ９ｔ）， ｔ ≥ １０．{

首先，利用经典输出反馈控制策略进行仿真，如
图 ２ 所示，传感器故障对柔性航天器姿态系统造成

了严重的影响，经典控制方法不再能够保证闭环系

统的稳定性．接着，图 ３ 为传感器故障及其估计曲

线，说明了本文所设计的传感器故障估计方法的有

效性，能够快速、准确地对未知时变故障进行估计．
然后，利用本文提出的基于自适应积分滑模的容错

控制方法进行仿真，图 ４ 显示未知的参数自适应估

计律具有良好的收敛性．图 ５ 为姿态角输出响应曲

线，可以从中看出传感器故障对于闭环姿态系统的

影响可以被很好消除，容错控制策略保证了系统在

故障情况下的稳定性．最后，为了说明本文所设计方

法的优越性，应用文献［２２］中所设计的传感器容错

控制方法进行仿真比较，图 ６ 显示虽然文献［２２］方
法可以抑制传感器故障的影响，但是控制性能无法

令人满意，同本文所设计容错控制方法相比，稳定时

间更长，同时稳态误差也更大．终上所述，本文针对

０５１
高志峰，等．考虑传感器故障的柔性航天器自适应积分滑模主动容错控制．

ＧＡＯ Ｚｈｉｆｅｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ａｃｔｉｖｅ ｆａｕｌｔ ｔｏｌｅｒａｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｆａｕｌｔｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａｄａｐｔｉｖｅ ｉｎｔｅｇｒａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ．



柔性航天器姿态系统所设计的传感器故障主动容错

控制方法具有良好的容错控制性能．

图 ２　 采用经典输出反馈控制器时的姿态角输出曲线

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｓｅｎｓｏｒ ｆａｕｌｔ ｆｒｅｅ
ｃａｓｅ ｕｓｉｎｇ ｇｅｎｅｒａｌ ｏｕｔｐｕｔ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｃｏｎｔｒｏｌ

图 ３　 传感器故障真实值与估计值

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ａｃｔｕａｌ ｓｅｎｓｏｒ ｆａｕｌｔ ａｎｄ ｉｔｓ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ

图 ４　 自适应估计律输出曲线

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｔｈｅ ｏｕｔｐｕｔ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｏｆ ａｄａｐｔｉｖｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｌａｗ

５　 总结

本文针对柔性航天器姿态系统设计了一种传感

器故障主动容错控制方法．首先通过一种新颖的方

法，将传感器故障转化为执行器故障形式，并设计一

种自适应估计观测器，对未知的传感器故障进行估

计，同时提出了一种故障检测方法；然后提出了一种

图 ５　 采用本文所设计的容错控制器时的姿态角输出曲线

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｏｕｔｐｕｔ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｓｅｎｓｏｒ ｆａｕｌｔ
ｃａｓｅ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ＦＴＣ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ

图 ６　 采用文献［２２］所设计的容错控制器时的姿态角输出曲线

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｏｕｔｐｕｔ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎ ｓｅｎｓｏｒ ｆａｕｌｔ
ｃａｓｅ ｕｓｉｎｇ ＦＴＣ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｉｎ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ［２２］

基于自适应积分滑模的输出反馈容错控制器，利用

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方法对闭环姿态系统的稳定性进行了分

析；最后通过仿真验证说明了本文所提出方法的有

效性与优越性．
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