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基于迭代学习观测器的卫星姿态滑模容错控制

张众正，叶　东，孙兆伟
（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，黑龙江 哈尔滨　１５０００１）

摘　要：为解决卫星上反作用飞轮存在安装偏差、故障及外部干扰情况下的姿态控制问题，提出了一种
基于迭代学习观测器的姿态容错控制方法。该方法通过设计迭代学习观测器，以较小的计算量实现对执行

机构发生的故障以及安装偏差进行精确的估计。并利用观测器的观测结果设计滑模控制器，使处于外部干

扰条件下的卫星系统在执行机构发生故障的情况下可以快速稳定地完成姿态机动任务。进一步基于

Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性定理证明了迭代学习观测器及控制器的全局渐近稳定性。针对反作用飞轮存在不确定性及
故障的情况下进行仿真，仿真结果表明，与同类容错控制方法相比，所提方法可以更加快速精确地对故障进

行估计并完成姿态控制。
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　　近年来，全球各国都大力发展航天事业。然
而，航天器长期运行在极其恶劣的环境下，一旦硬

件出现故障，修复的可能性微乎其微。为此，容错

控制（ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌ）被广泛地应用在航天
领域中。

由于自适应控制技术可以在线实时估计不确

定参数，被广泛应用在处理参数不确定的系统当

中。文献［１］中的自适应控制器可使绳系卫星完
成姿态稳定，并在特定的故障下依然具有完成任

务的能力。文献［２］中作者将航天器系统转动惯
量的不确定性考虑在内，将所有不确定性因素的

上限进行估计。文献［３］针对柔性航天器提出了
一种姿态跟踪容错控制律，在两种飞轮的故障模

式下达到容错控制的目的。在文献［４］中，作者
将自适应控制理论和模糊控制理论相结合推导出

一种辨识系统不确定性的自适应姿态控制器。文

献［５］中推导的被动容错控制律以自适应技术为
基础，该控制律无须任何故障诊断信息就可以在

执行机构故障的情况下完成姿态跟踪。文献［６］
研究了一种离散自适应控制方法以解决刚体航天

器受外部干扰及执行机构故障的问题。文献［７］
基于变结构控制理论推导了一种自适应容错控制
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方法，并且将执行机构的最大输出能力限制及外

部干扰考虑在内。

现阶段，大多数自适应控制方法是在假设执

行机构故障存在上界的情况下进行研究的［８－１１］。

这将不可避免地导致控制器具有保守性。若为航

天器系统设计观测器，实时观测航天器故障并对

控制器进行补偿与重构，即可削弱控制器的保守

性。文献［１２］设计了一种滑模观测器来观测航
天器故障，但该文献是基于线性模型考虑的。迭

代学习观测器（ＩｔｅｒａｔｉｖｅＬｅａｒｎｉｎｇＯｂｓｅｒｖｅｒ，ＩＬＯ）
首次在文献［１３］中对系统的常值故障进行观测，
并且在后续的研究中［１４］对时变的推力器的故障

进行了故障诊断，但并未给出响应的容错控制器。

文献［１５］设计了一种未知输入迭代学习观测器，
该观测器鲁棒性较强，但只能处理单一的执行机

构故障。因此，本文将针对非线性系统对 ＩＬＯ进
行改进，使其与滑模控制理论项结合，达到处理多

种执行机构未知故障的目的。

本文针对航天器非线性系统，建立执行机构存

在安装偏差、执行机构故障及外部干扰情况下的数

学模型。进而设计ＩＬＯ观测系统干扰力矩，并设计
控制器，达到在线、实时补偿的目的。该方法能够应

对执行机构各种未知故障，同时利用观测器信息重

构容错控制器，达到提高控制器效率的目的。

１　航天器姿态动力学模型

１．１　姿态运动学与动力学方程

本文将采用四元数为姿态描述参数，刚体卫

星的姿态运动学方程可以表示如下：

ｑ０＝－０．５ｑ
Ｔω

ｑ＝０．５（ｑ×＋ｑ０Ｉ３）{ ω
（１）

其中，ｑ×为ｑ的叉乘矩阵，Ｑ＝［ｑ０ ｑ
Ｔ
］Ｔ为姿态四元

数，且满足条件ｑ２０＋ｑ
Ｔｑ＝１，Ｉ３表示３阶单位矩阵。

实际应用中，卫星常配置冗余的执行机构，即

执行机构的数量是Ｎ＞３。那么，刚体卫星动力学
方程可以表达如下：

Ｊω＝－ω×Ｊω＋Ｄτ＋ｄ （２）
其中，Ｊ为卫星转动惯量矩阵，ω为姿态角速度，Ｄ
为 星 上 执 行 机 构 安 装 矩 阵， τ ＝
τ１ τ２ … τ[ ]Ｎ 为由所有执行机构产生的执行
力矩，ｄ＝［ｄ１ ｄ２ ｄ３］Ｔ为外部干扰力矩。

１．２　飞轮安装偏差模型

如图１所示，在Ｘ轴上飞轮对于本体的影响
由Δα１和Δβ１决定，其中Δα１代表该飞轮转动轴
与Ｘ轴的偏差角，Δβ１代表该飞轮转动轴在 ＹＺ

平面上投影与 Ｙ轴之间的夹角。其他轴上飞轮
的影响依此类推。

图１　飞轮安装偏差示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆ
ｒｅａｃｔｉｏｎｗｈｅｅｌｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔ

因此飞轮系的真实输出力矩可表示为：

ｕ＝τ１

ｃｏｓΔα１
ｓｉｎΔα１ｃｏｓΔβ１
ｓｉｎΔα１ｓｉｎΔβ









１

＋τ２

ｓｉｎΔα２ｓｉｎΔβ２
ｃｏｓΔα２

ｓｉｎΔα２ｓｉｎΔβ









２

＋

τ３

ｓｉｎΔα３ｃｏｓΔβ３
ｓｉｎΔα３ｓｉｎΔβ３
ｃｏｓΔα









３

＋

τ４

ｃｏｓ（α４＋Δα４）ｃｏｓ（β４＋Δβ４）
ｃｏｓ（α４＋Δα４）ｓｉｎ（β４＋Δβ４）

ｓｉｎ（α４＋Δα４









）

（３）

其中：τｉ（ｉ∈｛１，２，３，４｝）是飞轮产生的控制力矩；

α４＝ａｒｃｓｉｎ（１／槡３）ｒａｄ，β４＝４５°。根据偏差角的定
义，Δαｉ（ｉ∈｛１，２，３，４｝）及 β４是小角度，且 Δβｊ∈
［－π，π］，ｊ∈｛１，２，３｝。从此可以做出如下近似：
ｃｏｓΔαｉ≈１，ｓｉｎΔαｉ≈Δαｉ（ｉ∈｛１，２，３，４｝），且
ｓｉｎΔβ４≈Δβ４，则式（３）可以近似为：

ｕ＝Ｄτ＝Ｄ０τ＋ΔＤτ （４）
其中：τ＝（τ１，τ２，τ３，τ４），ΔＤ＝［ΔＤ１，ΔＤ２］，且：

Ｄ０＝
１ ０ ０ １／槡３

０ １ ０ １／槡３

０ ０ １ １／槡









３

（５）

ΔＤ１＝

０ Δα２ｃｏｓΔβ２ Δα３ｃｏｓΔβ３
Δα１ｃｏｓΔβ１ ０ Δα３ｓｉｎΔβ３
Δα１ｓｉｎΔβ１ Δα２ｓｉｎΔβ２









０

（６）

·８１·
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ΔＤ２＝

－Δα４ｓｉｎα４ｃｏｓβ４－Δβ４ｃｏｓα４ｓｉｎβ４
－Δα４ｓｉｎα４ｓｉｎβ４＋Δβ４ｃｏｓα４ｃｏｓβ４

Δα４ｃｏｓα









４

（７）

１．３　飞轮故障模型

根据文献［１６］中的描述，飞轮具有四种常见
的故障模式，且可以表达如下：

τｉ＝ｅｉ（ｔ）τｃｉ＋珔τｃｉ，ｉ∈｛１，２，３，４｝ （８）
其中，τｃｉ代表控制器的指令力矩，０≤ｅｉ（ｔ）≤１代
表飞轮故障系数，珔τｃｉ代表飞轮力矩偏移故障。当
ｅｉ（ｔ）＝１，珔τｃｉ＝０时代表飞轮未发生故障；当０＜
ｅｉ（ｔ）＜１，珔τｃｉ＝０时代表飞轮发生效率降低故障；
当ｅｉ（ｔ）＝１，珔τｃｉ≠０时代表飞轮发生固定力矩偏
移故障；当ｅｉ（ｔ）＝０，珔τｃｉ≠０时代表飞轮力矩卡死
于珔τｃｉ处；当 ｅｉ（ｔ）＝０，珔τｃｉ＝０时代表飞轮完全
失效。

将式（８）所示的飞轮故障模型改写如下：
τｉ＝τｃｉ＋τｆｉ，ｉ∈｛１，２，３，４｝ （９）

其中，τｆｉ＝［ｅｉ（ｔ）－１］τｃｉ＋珔τｃｉ代表飞轮实际输出
力矩与期望力矩之间的偏差。

那么，将式（９）代入式（４）中可以得到：
ｕ＝Ｄ０τｃ＋Ｄ０τｆ＋ΔＤ（τｃ＋τｆ） （１０）

其中，τｃ＝［τｃ１ τｃ２ τｃ３ τｃ４］Ｔ为飞轮系期望力

矩，τｆ＝［τｆ１ τｆ２ τｆ３ τｆ４］Ｔ为飞轮系故障力矩。
由于实际情况限制，τｆｉ（ｉ＝１，２，３，４）是有界的，且
在最大输出力矩 τｍａｘ的限制内。即以下假设成
立：τｆｉ≤τ－ｆ≤τｍａｘ。

１．４　问题陈述

将飞轮的故障力矩及安装偏差统一整理后，

卫星动力学模型可以表示为：

Ｊω＝－ω×Ｊω＋Ｄ０τｃ＋ｕｆ （１１）
其中，ｕｆ＝Ｄ０τｆ＋ΔＤ（τｃ＋τｆ）＋ｄ。从式（１１）中可
以看出，偏差力矩 ｕｆ包含了飞轮安装偏差、飞轮
故障和系统外部干扰。

２　ＩＬＯ设计与稳定性分析

由于ＩＬＯ具有鲁棒性，且更新率是代数表达式，
因此需要较小的在线计算量，可以有效地降低能耗。

文献［１４］采用ＩＬＯ对时变推力器的故障进行了故障
诊断。但会发生振颤，本文将针对该情况做出改进，

增加角速度修正信息以抑制振颤的发生。

２．１　ＩＬＯ设计

本文将应用迭代学习观测器系统干扰进行估

计，由于不估计单个执行机构的故障，因此无法确

定故障的执行机构。设计ＩＬＯ如下：

Ｊ^ω
·
＝－ω^×Ｊ^ω＋λ（ω－ω^）＋Ｄ０τｃ＋ｖ（ｔ）

（１２）
ｖ（ｔ）＝Ｋ１ｖ（ｔ－Ｔ）＋Ｋ２［ω（ｔ）－ω^（ｔ）］＋

Ｋ３［ω（ｔ－Ｔ）－ω^（ｔ－Ｔ）］ （１３）
其中：^ω代表观测器对 ω的估计，Ｋ１，Ｋ２和 Ｋ３是
观测器增益矩阵；Ｔ代表系统采样时间；参数λ是
一个正定的矩阵；ｖ（ｔ）是ＩＬＯ输入，用来估计时变
的系统干扰。ｖ（ｔ）由角速度 ω的估计误差所决
定，因此该观测器需要角速度信息才可以正常

工作。

由式（２）和式（１２）可以得出角速率估计误差
方程为：

Ｊ珟ω
·
＝（－ω×Ｊω＋ω^×Ｊ^ω）－λ珟ω＋Ｄ０τｆ＋
ΔＤ（τｃ＋τｆ）＋ｄ－ｖ（ｔ） （１４）

若ｕｆ＝Ｄ０τｆ＋ΔＤ（τｃ＋τｆ）＋ｄ，则式（１４）可
以写成如下形式：

Ｊ珟ω
·
＝（－ω×Ｊω＋ω^×Ｊ^ω）－λ珟ω＋ｕｆ（ｔ）－ｖ（ｔ）

（１５）
其中，珟ω＝ω－ω^。

２．２　ＩＬＯ稳定性分析

为证明 ＩＬＯ观测误差的稳定性，做出如下
假设：

假设１：时变信号 ｕｆ（ｔ）有界，且有 ｕｆ（ｔ）－
Ｋ１ｕｆ（ｔ－Ｔ）≤ｋｄ。

假设２：非线性项ω×Ｊω满足 －ω×Ｊω＋^ω×Ｊ^ω≤
η珟ω，η＞０。

假设３：珟ω（ｔ－Ｔ）≤ξ珟ω（ｔ），ξ＞０
其中，假设２和假设３成立，因为系统状态 ω（ｔ）
一阶可微且其微分有界。

为方便证明ＩＬＯ的稳定性，现给出如下引理。
引理１　如果 ＩＬＯ输入如式（１３）所示，则以

下不等式成立：

ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）≤α１ｅ
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）＋

α２珟ω
Ｔ（ｔ）ＫＴ２Ｋ２珟ω（ｔ）＋α３珟ω

Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）＋
α４ｆ

Ｔ（ｔ）ｆ（ｔ） （１６）
其中，ｅ（·）＝ｕｆ（·）－ｖ（·），αｉ（ｉ＝１，２，３，４）
是正常数，ｆ（ｔ）＝ｕｆ（ｔ）－Ｋ１ｕｆ（ｔ－Ｔ）。

证明　根据ｅ（ｔ）定义可得：
ｅ（ｔ）＝ｕｆ（ｔ）－Ｋ１ｖ（ｔ－Ｔ）－Ｋ２［ω（ｔ）－ω^（ｔ）］－
　Ｋ３［ω（ｔ－Ｔ）－ω^（ｔ－Ｔ）］
＝Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）－Ｋ２［ω（ｔ）－ω^（ｔ）］－
　Ｋ３［ω（ｔ－Ｔ）－ω^（ｔ－Ｔ）］＋ｆ（ｔ） （１７）

由此可以进一步推出：

·９１·
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ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）＝ｅＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）＋
珟ωＴ（ｔ）ＫＴ２Ｋ２珟ω（ｔ）＋ｆ

Ｔ（ｔ）ｆ（ｔ）＋
珟ωＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）－
２ｅＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ２珟ω（ｔ）－
２ｅＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）＋
２ｅＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１ｆ（ｔ）＋
２珟ωＴ（ｔ）ＫＴ２Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）－
２珟ωＴ（ｔ）ＫＴ２ｆ（ｔ）－２珟ω

Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３ｆ（ｔ）

（１８）
其中，各项存在如下不等式关系：

２ｅＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ２珟ω（ｔ）≤γ１ｅ
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）＋

１／γ１珟ω
Ｔ（ｔ）ＫＴ２Ｋ２珟ω（ｔ） （１９）

２ｅＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）≤γ２ｅ
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）＋

１／γ２珟ω
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）

（２０）
２ｅＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１ｆ（ｔ）≤γ３ｅ

Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）＋
１／γ３ｆ

Ｔ（ｔ）ｆ（ｔ） （２１）
２珟ωＴ（ｔ）ＫＴ２Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）≤γ４珟ω

Ｔ（ｔ）ＫＴ２Ｋ２珟ω（ｔ）＋
１／γ４珟ω

Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ） （２２）
２珟ωＴ（ｔ）ＫＴ２ｆ（ｔ）≤γ５珟ω

Ｔ（ｔ）ＫＴ２Ｋ２珟ω
Ｔ（ｔ）＋

１／γ５ｆ（ｔ）
Ｔｆ（ｔ） （２３）

２珟ωＴ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３ｆ（ｔ）≤γ６珟ω
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３Ｋ３珟ω

Ｔ（ｔ－Ｔ）＋
１／γ６ｆ（ｔ）

Ｔｆ（ｔ） （２４）
将式（１９）～（２４）代入到式（１８）中，并令α１＝

１＋γ１＋γ２＋γ３，α２＝１＋１／γ１＋γ４＋γ５，α３＝１＋１／
γ２＋１／γ４＋γ６可以得到：

ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）≤α１ｅ
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）＋

α２珟ω
Ｔ（ｔ）ＫＴ２Ｋ２珟ω（ｔ）＋

α３珟ω
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）＋

α４ｆ
Ｔ（ｔ）ｆ（ｔ） （２５）

□
定理１　在满足条件ε１＝－２η＋２λｍｉｎ（λ）－γ７－

（１＋１／γ７＋δ）（α２Ｋ２Ｋ
Ｔ
２＋α３Ｋ３Ｋ

Ｔ
３ξ
２）＞０，ε２Ｋ１Ｋ

Ｔ
１＜

１的情况下，由式（１２）和式（１３）决定的观测器，
其状态估计误差珟ω和ｅ（ｔ）有界。

证明　构造如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１ ＝珟ω
ＴＪ珟ω＋∫

ｔ

ｔ－Ｔ
ｅＴ（ｓ）ｅ（ｓ）ｄｓ （２６）

对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数求导并将式（１５）代入
式（２６）可以得到：

Ｖ
·

１ ＝２珟ω
ＴＪ珟ω
·
＋ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）－ｅＴ（ｔ－Ｔ）ｅ（ｔ－Ｔ）

＝２珟ωＴ［－ω×Ｊω＋ω^×Ｊ^ω－λ珟ω＋ｅ（ｔ）］＋
　ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）－ｅＴ（ｔ－Ｔ）ｅ（ｔ－Ｔ）
≤２η珟ω ２＋２珟ωＴｅ（ｔ）－２λｍｉｎ（λ）珟ω

２＋

　ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）－ｅＴ（ｔ－Ｔ）ｅ（ｔ－Ｔ） （２７）
其中，如下不等式成立：

２珟ωＴｅ（ｔ）≤γ７珟ω
Ｔ珟ω＋１／γ７ｅ

Ｔ（ｔ）ｅ（ｔ），γ７＞０ （２８）
那么式（２７）可以进一步整理成如下形式：

Ｖ
·

１≤［２η－２λｍｉｎ（λ）＋γ７］珟ω
２＋（１＋１／γ７＋δ）·

ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）－ｅＴ（ｔ－Ｔ）ｅ（ｔ－Ｔ）－δｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）
≤［２η－２λｍｉｎ（λ）＋γ７］珟ω

２＋
（１＋１／γ７＋δ）［α１ｅ

Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ１Ｋ１ｅ（ｔ－Ｔ）＋
α２珟ω

Ｔ（ｔ）ＫＴ２Ｋ２珟ω（ｔ）＋α３珟ω
Ｔ（ｔ－Ｔ）ＫＴ３Ｋ３珟ω（ｔ－Ｔ）＋

α４ｆ
Ｔ（ｔ）ｆ（ｔ）］－ｅＴ（ｔ－Ｔ）ｅ（ｔ－Ｔ）－δｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）

（２９）

Ｖ
·

１≤［２η－２λｍｉｎ（λ）＋γ７＋
（１＋１／γ７＋δ）（α２Ｋ２Ｋ

Ｔ
２＋α３Ｋ３Ｋ

Ｔ
３ξ
２）］珟ω ２＋

［（１＋１／γ７＋δ）α１Ｋ１Ｋ
Ｔ
１－１］ｅ

Ｔ（ｔ－Ｔ）ｅ（ｔ－Ｔ）＋
（１＋１／γ７＋δ）α４ｆ

Ｔ（ｔ）ｆ（ｔ）－δｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）
＝－ε１ 珟ω

２－δｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）＋
（ε２Ｋ１Ｋ

Ｔ
１－１）ｅ

Ｔ（ｔ－Ｔ）ｅ（ｔ－Ｔ）＋ε３ｆ
Ｔ（ｔ）ｆ（ｔ）

（３０）
其中，ε１＝－２η＋２λｍｉｎ（λ）－γ７－（１＋１／γ７＋δ）·
（α２Ｋ２Ｋ

Ｔ
２＋α３Ｋ３Ｋ

Ｔ
３ξ
２）＞０，ε２＝（１＋１／γ７＋δ）α１，

ε３＝（１＋１／γ７δ）α４，δ为待设计的控制器参数且
δ＞０。　

选择Ｋ１使ε２Ｋ１Ｋ
Ｔ
１＜１，则式（３１）成立：

Ｖ
·

１≤－ε１ 珟ω
２－δｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）＋ε３ｋ

２
ｄ （３１）

这样可以得出：

ｌｉｍ
Ｔ→∞

１
Ｔ∫

Ｔ

０
［ε１ 珟ω（ｔ）２＋δｅ（ｔ）］ｄｔ≤ε３ｋ

２
ｄ

（３２）
式（３２）决定了珟ω（ｔ）和ｅ（ｔ）边界。

□
其中，ε３ｋ

２
ｄ是比较小的摄动项，因此在该 ＩＬＯ的

作用下，当扰动出现时，系统状态只会从稳定状态

产生微小的偏移。

３　滑模容错控制器设计

通过ＩＬＯ实现了对偏差力矩 ｕｆ的观测，本节
将要设计姿态容错控制器，以达到故障情况下的

姿态稳定。设计如下时变滑模面：

Ｓ（ｔ）＝［ｓ１ ｓ２ ｓ３］Ｔ＝ω（ｔ）＋β２ｑ （３３）
定理２　刚体卫星在执行机构安装偏差，执

行机构及外部干扰存在的条件下，利用式（１２）和
式（１３）定义的观测器，采用如下控制器：

τ＝－ｋ１（Ｄ
ＴＤ）－１ＤＴ（ｓ＋ｋ２ｖ） （３４）

其中：ｋ１，ｋ２是控制常数且满足 ｋ１ｋ２＝１，ｖ是 ＩＬＯ

·０２·
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输入项，β满足如下更新率：

β
·
＝－
βｑＴｓ－ｋ１βω

Ｔｑ
μ＋４－ｑ０

（３５）

其中，μ是正常数，那么在该控制律的作用下，闭
环系统是渐进稳定的。

证明　选取如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ２＝
１
２ω

ＴＪω＋β２［ｑＴｑ＋（１－ｑ０）
２］＋μ２β

２ （３６）

那么，对式（３６）求导可得：

Ｖ
·

２ ＝ω
ＴＪω＋β２［２ｑＴｑ－２（１－ｑ０）ｑ０］＋

　２ββ
·
［ｑＴｑ＋（１－ｑ０）

２］＋μββ
·

＝ωＴＪω＋β２ωＴｑ＋４ββ
·
（１－ｑ０）＋μββ

·

＝ωＴ［Ｄτ＋ｖ（ｔ）］＋β２ｑＴＳ－β４ｑＴｑ＋４ββ
·
（１－ｑ０）＋μββ

·

（３７）
将如式（３５）所示的 β的更新率代入式（３７）

可得：

Ｖ
·

２≤ω
Ｔ［Ｄτ＋ｖ（ｔ）］＋β２ｑＴＳ－β４ｑＴｑ＋

４ββ
·
（１－ｑ０）＋μββ

·

≤ωＴＤτ＋ωＴｖ＋β２ｑＴＳ－β４ｑＴｑ＋

ββ
·
（４－４ｑ０＋μ）
＝－ωＴｋ１ｓ－ω

Ｔｋ１ｋ２ｖ＋ω
Ｔｖ＋β２ｑＴＳ－

β４ｑＴｑ＋ββ
·
（４－４ｑ０＋μ）

＝－ｋ１ω
Ｔω－ｋ１β

２ωＴｑ－ωＴｋ１ｋ２ｖ＋ω
Ｔｖ＋

β２ｑＴＳ－β４ｑＴｑ＋ββ
·
（４－４ｑ０＋μ）

＝－ｋ１ω
Ｔω－β４ｑＴｑ－ωＴｋ１ｋ２ｖ＋ω

Ｔｖ（３８）
若令ｋ１ｋ２＝１，则式（３８）可以进一步整理为：

Ｖ
·

２≤－ｋ１ω
Ｔω－β４ｑＴｑ （３９）

将Ｖ
·

２从０到∞积分可以得到：

Ｖ２（０）－Ｖ２（∞）≥ｋ１∫
∞

０
ωＴωｄｔ＋β４∫

∞

０
ｑＴｑｄｔ

（４０）
由Ｂａｒｂａｌａｔ引理可以得出：

ｌｉｍ
ｔ→∞
ω＝ｌｉｍ

ｔ→∞
β２ｑ＝０ （４１）

然而β２ｑ收敛到０并不能保证ｑ收敛到０，如果β
是有界的，才能保证ｌｉｍ

ｔ→∞
ｑ＝０。然而可以证明 β存

在正下界，即存在一个正常量 β０满足 β（ｔ）≥β０，
从此可以得出ｌｉｍ

ｔ→∞
ω（ｔ）＝０且ｌｉｍ

ｔ→∞
ｑ（ｔ）＝０，到此对

于定理２的证明完毕。
最后针对控制器做出如下限制：

τｃ＝Ε（τ）τ （４２）
其中，Ε（τ）＝ｄｉａｇ［Ｅ１（τ１）Ｅ２（τ２）… Ｅ４（τ４）］，

并且：

Ｅｉ（τｉ）＝
１ τｉ≤τｍａｘ

τｍａｘｓｇｎ（τｉ）／τｉ τｉ ＞τ{
ｍａｘ

（４３）

从式（４３）中可以看出，０＜Ｅｉ（τｉ）≤１（ｉ＝１，
２，３，４），这样可以保证 Ε（τ）是正定矩阵，从而在
不影响控制器输出的同时达到输出限幅的目的。

４　仿真验证

为验证基于 ＩＬＯ的容错控制器的有效性，现
给出仿真参数并进行姿态机动仿真。

设卫星转动惯量矩阵如下，单位为ｋｇ·ｍ２。

Ｊ＝
４５ ３ ２
３ ３８ －１．５
２ －１．









５ ５０

卫星姿态初始参数Ｑ（０）＝（０．８５０．２５－０．３０．３５），
角速度 ω（０）＝（０．５１ ０．３ ０．００９）（°）／ｓ，控
制器参数如下：Ｋ１＝［０．１５ ０．１５ ０．１５］，Ｋ２＝
［９８ ９８ ９８］，Ｋ３ ＝［２１ ２１ ２１］，λ＝０．１，
β（０）＝０４，μ＝２，ｋ１＝５６，τｍａｘ＝０１Ｎ·ｍ。

为了检验本文容错控制器对执行机构故障的

处理能力，假设飞轮故障及安装偏差如下：

１）Ｘ轴飞轮在３０ｓ出现效率降低故障ｅ１（ｔ）＝
０６，在１００ｓ后保持效率降低故障为ｅ１（ｔ）＝０４，
安装偏差α１＝１０°，β１＝１２°；
２）Ｙ轴飞轮在１０～５０ｓ之间出现效率降低故

障ｅ２（ｔ）＝０５，安装偏差α２＝８°，β２＝１５°；
３）Ｚ轴飞轮在２０～４０ｓ之间出现卡死故障，

ｅ３（ｔ）＝０，珋τｃｉ＝００１５，安装偏差α３＝５°，β３＝８°；
４）斜装飞轮在 ３０ｓ后完全失效 ｅ３（ｔ）＝０，

珔τｃｉ＝０，安装偏差α２＝６°，β２＝１０°。
对于类似问题，文献［１６］应用变结构控制

理论解决执行机构存在安装偏差情况下航天器

姿态容错控制问题。为证明本文方法的有效

性，将文献［１６］中的容错控制器作对比，仿真结
果如图２～８所示。

图２　卫星姿态响应曲线
Ｆｉｇ．２　Ａｔｔｉｔｕｄｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅ
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图３　文献［１６］控制器下卫星姿态响应曲线
Ｆｉｇ．３　Ａｔｔｉｔｕｄｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｙｕｓｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｐｒｅｓｅｎｔｅｄｉｎｒｅｆｅｒｅｎｃｅ［１６］

在本文提出的控制算法下，卫星姿态和角速

度响应曲线如图２和图４所示。在执行机构存在
安装偏差及故障的情况下，卫星能在８０ｓ内完成
姿态机动并稳定。同样仿真条件下，应用文

献［１６］中容错控制算法的姿态与角速度响应曲
线如图３和图５所示。在执行机构发生故障后，
卫星耗时 １００ｓ左右完成姿态稳定。由于文
献［１６］是以变结构控制理论为基础，增强系统鲁
棒性以克服故障及安装偏差，因此系统保守性较

强。而本文利用 ＩＬＯ对故障及安装偏差进行估
计，进一步用控制器补偿。从仿真结果中可以看

出，在相同的故障条件下，本文的控制算法可以使

卫星更加快速地完成姿态机动。

图４　卫星角速度响应曲线
Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图５　文献［１６］控制器下卫星角速度响应曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｙｕｓｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｐｒｅｓｅｎｔｅｄｉｎｒｅｆｅｒｅｎｃｅ［１６］

图６　控制器输入输出响应曲线
Ｆｉｇ．６　Ｉｎｐｕｔａｎｄｏｕｔｐｕｔｓｉｇｎａｌｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

从图６中可以看到，在反作用飞轮发生故障
时，控制器输入 ｖ会随之增大。这是由于 ＩＬＯ检
测到航天器动力学模型异常，该情况下系统增大

输入信号，补偿执行机构无法完成的力矩。

从图７中可以看出，控制器增益 β最终稳定
在一个正常数，这也验证了本文第３节中的理论。
图８是ＩＬＯ的输出响应曲线，代表卫星上飞轮输
出力矩在存在故障及安装偏差情况下对系统造成

的影响。由于本文将执行机构故障力矩，安装偏

差及外部干扰一并进行估计，因此，图中所示曲线

是上述因素共同作用的结果。

图７　控制器增益β响应曲线
Ｆｉｇ．７　Ｓｉｇｎａｌｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｇａｉｎβ
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图８　ＩＬＯ输出响应曲线
Ｆｉｇ．８　ＯｕｔｐｕｔｓｉｇｎａｌｓｏｆＩＬＯ

５　结论

针对卫星上飞轮故障、存在安装偏差及外部

干扰的情况下姿态稳定问题，本文推导了基于迭

代学习观测器的容错控制方法。主要通过迭代学

习观测器对系统干扰力矩进行观测，并利用观测

信息进行容错控制。在保证对系统故障实时观测

重构的前提下，有效地降低了系统的保守性。最

后应用本文的控制算法，进行了执行机构故障条

件下卫星姿态机动的仿真。仿真结果表明，迭代

学习观测器可以快速准确地估计故障与干扰力

矩，通过控制器重构，可以更快地完成姿态机动及

稳定。
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