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摘要 本文针对一类微纳卫星姿态控制系统飞轮突变故障提出了一种具有干扰抑制和补偿能力的

精细故障诊断及容错控制方法. 针对反作用飞轮的突变故障, 本文不仅考虑了星体转动惯量变化导

致的系统参数不确定性, 而且考虑了姿态控制系统中飞轮振动带来的干扰影响, 设计基于干扰观测

器和故障诊断观测器的复合抗干扰容错控制器, 并基于线性矩阵不等式对控制器进行求解, 使复合

系统稳定并满足一定的鲁棒 H∞ 性能. 仿真结果表明, 基于微纳卫星姿态控制系统的精细故障诊断

方法在有效诊断系统时变故障的同时,可有效抵消与抑制干扰.

关键词 微纳卫星 姿态控制 鲁棒 H∞ 控制 干扰观测器 故障诊断观测器

1 引言

微纳卫星由于具有低成本、低风险和制造时间短等优点,在航天任务中发挥着越来越重要的作用,

特别是在通信、遥感、气象、科学研究、行星探测、空间攻防和教育培训等诸多领域已经成为大卫星

的必要补充. 随着星体体积和重量的减小, 反作用飞轮已成为最重要的姿态控制执行机构之一, 如美

国的 Clementine月球探测器 [1]、德国的 BIRD[2] 以及哈尔滨工业大学的试验卫星一号 [3] 等微纳卫星

均采用反作用飞轮实现高精度姿态控制. 但是, 由于卫星在轨飞行过程中, 飞轮长期处于运转状态, 受

空间环境、摩擦力矩等因素的影响, 因此容易发生故障. 例如美国 Motorola 公司的铱星 –2、铱星 –5

和铱星 –11[4] 以及日本宇宙航空研究开发机构发射的 “隼鸟号” 小行星探测器都曾由于飞轮故障问题

导致卫星任务中断甚至整星失效. 文献 [5] 对 1975 ∼ 2007 年间国内外的 272 次卫星故障进行了统计

和分析, 研究发现 37% 的故障分布在姿轨控分系统, 其中姿轨控分系统失效中有 14% 是因为反作用

飞轮. 另外, 伴随着星体体积和重量的减小, 影响微纳卫星姿态控制精度和稳定度的因素越来越多, 主

要归纳为以下几点: 太空环境干扰力矩 (包括重力梯度力矩、气动力矩、太阳光压和辐射力矩等)、卫

星载荷的运动、太阳帆板的展开以及液体燃料的消耗引起星体转动惯量的实时变化、星体内部执行机

构飞轮的振动、飞轮的摩擦、喷气动量卸载、敏感器测量噪声等.
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针对微纳卫星中由反作用飞轮引起的故障及飞轮振动引起的干扰问题, 文献 [6 ∼ 10] 提出了一些

好的解决方法. 文献 [11] 针对飞控系统具有非线性和时变的特点, 运用线性参数变化技术, 研究了一

类具有外部扰动的不确定线性参数变化系统的故障诊断问题.文献 [12]针对卫星姿控系统的鲁棒故障

诊断问题, 考虑姿控系统存在外部干扰以及系统不确定性, 提出利用非线性未知输入观测器 (NUIO)

对执行机构和敏感器故障诊断. 文献 [13 ∼ 16]基于干扰观测器的复合容错控制思想,在解决系统中含

有故障问题的同时, 对系统中的干扰进行相应的抵消与抑制, 但是没有针对具有参数不确定性的姿态

控制系统进行研究.

本文在文献 [13 ∼ 16] 的工作基础上, 以微纳卫星姿态控制系统为研究对象, 设计基于干扰观测

器和故障诊断观测器的复合抗干扰容错控制器, 并基于线性矩阵不等式对控制器进行求解, 使复合系

统稳定并满足一定的鲁棒 H∞ 性能. 最后, 通过微纳卫星姿态控制系统的仿真示例验证所提方法的有

效性.

2 微纳卫星姿态动力学状态空间模型

假设微纳卫星本体坐标系和轨道坐标系之间的 Euler 角很小, 可以得到如下的卫星线性化姿态动

力学和运动学模型 [17]:
J1ϕ̈− n(J1 − J2 + J3)ψ̇ + 4n2(J2 − J3)ϕ = u1 + Td1,

J2θ̈ + 3n2(J1 − J3)θ = u2 + F + Td2,

J3ψ̈ + n(J1 − J2 + J3)ϕ̇+ n2(J2 − J1)ψ = u3 + Td3,

(1)

上式中, J1, J2, J3 分别为三轴的转动惯量, n 为卫星轨道角速度, ϕ, θ, ψ 分别为卫星本体坐标系和轨道

坐标系之间的三轴 Euler 角; Td1, Td2, Td3 分别为三轴干扰力矩; u1, u2, u3 分别为三轴控制力矩, F 为

变化率有界的时变故障.

从姿态动力学模型中提取惯量矩阵, 等式 (1) 可以转化为如下形式:

Mp̈(t) + Cṗ(t) +Kp(t) = Buu(t) +Bww(t), (2)

其中状态变量 p(t) = [ϕ, θ, ψ]T, w(t) = [Td1, Td2, Td3]
T 表示干扰力矩, u(t) = [u1, u2, u3]

T 为系统的控制

输入.

考虑转动惯量不确定性, 设星体转动惯量表示为名义惯量和扰动惯量之和:

M =M0 +∆M, C = C0 +∆C, K = K0 +∆K, (3)

这里, M0, C0 和 K0 表示名义模型矩阵, 而 ∆M , ∆C 和 ∆K 分别代表相应阶次的不确定性部分, 则

等式 (2) 可以改写为

(M0 +∆M)p̈(t) + (C0 +∆C)ṗ(t) + (K0 +∆K)p(t) = Buu(t) +Bww(t). (4)

对等式 (4), 我们设计如下 PID 控制器:

u(t) = LP s(t) + LI

∫ t

0

s(τ)dτ + LD ṡ(t), (5)
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这里 s(t) = pd(t)− p(t), pd(t) 为参考轨迹信号, 定义

x(t) =

[∫ t

0

s(τ)dτ, s(t), ṡ(t)

]T
. (6)

则等式 (4) 可以转化为状态空间形式:

ẋ(t) = A(t)x(t) +B1(t)[u(t) + F (t) + d1(t)] +B2(t)d2(t), (7)

其中, x(t), u(t), d1(t), F (t) 和 d2(t) 分别为多源干扰系统的状态变量、控制输入、可建模干扰、变化

率有界的时变故障和能量有界的不可建模随机干扰 (即 L2 范数
∫∞
0

∥d2(t)∥2dt <∞), 系统矩阵为

A(t) = A+∆A(t), B(t) = B1 +∆B1(t), B2(t) = B2 +∆B2(t), (8)

式中, A, B1, B2 是已知的确定性矩阵; ∆A(t), ∆B1(t), ∆B2(t) 是不确定性矩阵且满足如下条件:

[∆A(t) ∆B1(t) ∆B2(t)] = ZS(t)[E1 E2 E3], ST(t)S(t) 6 I, (9)

式 (9) 中, Z, E1, E2, E3 是已知的适当维数的矩阵.

3 抗干扰容错控制器设计

3.1 故障诊断观测器的设计

针对多源干扰系统 (7) 中变化率有界的时变故障 F (t), 构造故障诊断观测器如下: F̂ (t) = ε(t)−Kx(t),

ε̇(t) = KB1[ε(t)−Kx(t)] +K[Ax(t) +B1u(t) +B1d̂1(t)],
(10)

其中, F̂ (t) 为变化率有界的时变故障 F (t) 的估计值, d̂1(t) 为可建模干扰 d1(t) 的估计值, ε(t) 为辅助

变量, K 为待定的故障诊断观测器增益矩阵.

3.2 干扰观测器的设计

另外, 在微纳卫星在轨飞行过程中, 由于反作用飞轮高速旋转引起的不平衡振动亦成为影响微纳

卫星姿态控制精度的关键问题之一, 现假设反作用飞轮振动带来的可建模干扰 d1(t) 由干扰模型 (11)

表示:  d1(t) = V w(t),

ẇ(t) = Ww(t) +B3δ(t),
(11)

其中, w(t), V , W , δ(t) 和 B3 分别为可建模干扰模型的状态变量、输出矩阵、系统阵、能量有界的不

可建模随机干扰及其增益阵.

针对多源干扰系统 (7) 中的可建模干扰 d1(t), 构造干扰观测器如下: d̂1(t) = V ŵ(t), ŵ(t) = v(t)− Lx(t),

v̇(t) = (W + LB1V )[v(t)− Lx(t)] + L[Ax(t) +B1u(t) +B1F̂ (t)],
(12)

其中, ŵ(t) 为 w(t) 的估计值, v(t) 为辅助变量, L 为待定的干扰观测器增益矩阵.
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3.3 复合分层抗干扰控制器的设计

针对多源干扰控制系统中能量有界的不可建模随机干扰 d2(t)和 δ(t)及 ew(t)和 eF (t),首先构造

PID 控制器为

uf (t) =Mx(t), (13)

其中, uf (t)为 PID控制器, M 为待定的 PID控制器增益阵, ew(t) = w(t)− ŵ(t)为可建模干扰模型的

系统估计误差, eF (t) = F (t)− F̂ (t) 为变化率有界的时变故障的估计误差.

接下来, 基于干扰观测器、故障诊断观测器和 PID 控制器, 构造容错抗干扰复合控制器如下:

u(t) = uf (t)− d̂1(t)− F̂ (t), (14)

则多源干扰系统可表示为

ẋ(t) = [A(t) +B1(t)M ]x(t) +B1(t)V ew(t) +B1(t)eF (t) +B2(t)d2(t). (15)

整理可建模干扰模型的系统估计误差方程和变化率有界的时变故障的估计误差方程如下:
ėw(t) = (W + LB1(t)V )ew(t) + LB1(t)eF (t) + LB2(t)d2(t) +B3δ(t)

+L(∆A(t) + ∆B1(t)M)x(t),

ėF (t) = KB1(t)eF (t) +KB1(t)V ew(t) +KB2(t)d2(t) + Ḟ (t) +K(∆A(t) + ∆B1(t)M)x(t).

(16)

联立方程 (15) 和 (16), 得到闭环系统如下
ẋ(t)

ėw(t)

ėF (t)

=


A(t)+B1(t)M B1(t)V B1(t)

L(∆A(t)+∆B1(t)M) W+LB1(t)V LB1(t)

K(∆A(t)+∆B1(t)M) KB1(t)V KB1(t)



x(t)

ew(t)

eF (t)

+


B2(t) 0 0

LB2(t) B3 0

KB2(t) 0 1



d2(t)

δ(t)

Ḟ (t)

 . (17)

4 主要结论

我们的目标是寻找干扰观测器增益矩阵 L、故障诊断观测器增益矩阵 K 和 PID 控制器增益阵

M 使得复合系统 (17) 稳定, 并具有一定的 H∞ 性能.

考虑系统  ˙̄x(t) = Ax̄(t) +Bw(t),

z(t) = Cx̄(t) +Dw(t),
(18)

其中, x̄(t) 是系统状态, w(t) 是外部干扰, z(t) 是被控输出.

引理 1[18] 对于给定的 γ > 0, 当且仅当存在矩阵 P > 0, 满足
ATP + PA PB CT

∗ −γ2I DT

∗ ∗ −I

 < 0. (19)
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系统 (18) 渐近稳定并满足 H∞ 性能 ∥z∥2 < γ∥w∥2.
引理 2[18] 设 E, F 为具有适合维数的实矩阵以及 Σ(t)满足 ΣT(t)Σ(t) 6 I,则对任意正数 µ > 0,

有

ETΣ(t)F + FTΣT(t)E 6 µETE + µ−1FTF. (20)

定理 1 对于参数 γ1 > 0, γ2 > 0, γ3 > 0, µ1 > 0, 如果存在矩阵 P0 > 0, Q > 0, G 和 R, 使得下

列矩阵不等式成立 

Π11 B1H1 B2 0 0 Π16 Z P0

∗ Π22 RB2 QH3 QH2 (E2H1)
T RZ 0

∗ ∗ −γ21I 0 0 ET
3 0 0

∗ ∗ ∗ −γ22I 0 0 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ −γ23I 0 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ −µ1I 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ −µ−1
1 I 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ −I



< 0, (21)

其中

Π11 = sym(AP0 +B1G), Π22 = sym(QW1 +RB1H1) + I, Π16 = (E1P0)
T + (E2G)

T,

H1 =
[
V I

]
, H2 =

 0

I

 , H3 =

 B3

0

 , W1 =

 W 0

0 0

 ,
则当增益阵为 M = GP−1

0 , [ LK ] = Q−1R 时, 闭环系统 (17) 稳定且满足 H∞ 性能 ∥[xT eTw eTF ]∥22 <
γ21∥d2∥22 + γ22∥δ∥22 + γ23∥Ḟ∥22.
证明 设 x̄ = [xT eTw eTF ]

T, 记 X = [ LK ], 取 P = diag{P1, Q}, γ2I = diag{γ21I, γ22I, γ23I}, C = I,

D = 0, 将相应的矩阵代入引理 1 中有

sym(P1(A(t)+B1(t)M))+I P1B1(t)H1+(QX(∆A(t)+∆B1(t)M))T P1B2(t) 0 0

∗ sym(QW1+QXB1(t)H1)+I QXB2(t) QH3 QH2

∗ ∗ −γ21I 0 0

∗ ∗ ∗ −γ22I 0

∗ ∗ ∗ ∗ −γ23I



< 0. (22)

式 (22) 左右同时乘以 diag{P−1
1 , I, I, I, I}, 再令 P0 = P−1

1 , G = MP−1
1 , R = QX, 结合式 (9), 并
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根据引理 2 可得

Π11 B1H1 B2 0 0 P0

∗ Π22 RB2 QH3 QH2 0

∗ ∗ −γ21I 0 0 0

∗ ∗ ∗ −γ22I 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ −γ23I 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ −I


+



Z

RZ

0

0

0

0


S(t)



Π16

(E2H1)
T

ET
3

0

0

0



T

+



Π16

(E2H1)
T

ET
3

0

0

0


ST(t)



Z

RZ

0

0

0

0



T

6



Π11 B1H1 B2 0 0 P0

∗ Π22 RB2 QH3 QH2 0

∗ ∗ −γ21I 0 0 0

∗ ∗ ∗ −γ22I 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ −γ23I 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ −I


+ µ−1

1



Π16

(E2H1)
T

ET
3

0

0

0





Π16

(E2H1)
T

ET
3

0

0

0



T

+ µ1



Z

RZ

0

0

0

0





Z

RZ

0

0

0

0



T

. (23)

由 Schur补引理知,由式 (21)可推出式 (23)小于 0,则式 (22)成立,因此当增益阵取为M = GP−1
0 ,

[ LK ] = Q−1R 时, 闭环系统 (17) 稳定且满足 H∞ 性能 ∥x̄∥22 < γ21∥d2∥22 + γ22∥δ∥22 + γ23∥Ḟ∥22. 证毕.

5 数值仿真

假定微纳卫星运行在高度为 900 km 的圆轨道, 卫星绕轨运行速率为 n = 0.0011 rad/s, 卫星标称

模型的转动惯量为 J = diag{5.5, 6.14, 2.18}, 以俯仰轴为例, 则

A =


0 1 0

0 0 1

0 −3× 10−6 0

 , B1 = B2 =


0

0

0.1818

 , B3 =

 0.01

0.01

 .
卫星姿态的初始俯仰角和俯仰角速度设为 θ(0) = 0.08 rad, θ̇(0) = 0.001 rad/s. 考虑到卫星上由于

飞轮振动引起的周期性干扰 d1(t) 为频率已知、幅值和相位未知的谐波干扰, 其参数为

W =

 0 6

−6 0

 , V =
[
5 0

]
.

考虑到转动惯量的最大扰动值为标称模型的 ±15%, 系统的参数不确定矩阵如下:

Z = 0.01I, E1 =


0 0 0

0 0 0

0 10−4 0

 , E2 = E3 =


0

0

0.1

 .

1332

 https://engine.scichina.com/doi/10.1360/112012-437



中国科学 : 信息科学 第 42 卷 第 11 期

0 20 40 60 80 100
−0.010

−0.005

0

0.005

0.010

0.015

0.020

0.025

Time (s)

D
is

tu
rb

a
n
c
e
 (

N
. m

)

 

 

Actual

Estimated

20 25 30 35 40
−6

−4

−2

0

2

4

6
×10−3

Time (s)

D
is

tu
rb

a
n

c
e
 (

N
. m

)

 

 Actual

Estimated

图 1 系统可建模干扰及其估计值

Figure 1 Estimation of disturbance observer

图 2 系统可建模干扰及其估计值局部放大图

Figure 2 Partial amplification of Figure 1
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Disturbance estimation error

图 3 干扰观测器中的干扰估计误差

Figure 3 Estimation error of disturbance observer

取 γ1 = 1.4, γ2 = γ3 = 1.3, µ1 = 0.5, 求解线性矩阵不等式得 PID 控制器的增益阵为

M =
[
−47.2773 −78.5935 −45.3860

]
.

故障诊断观测器的增益阵为

K =
[
−0.0687 0.1437 −112.5458

]
.

干扰观测器的增益阵为

L =

 −0.0036 0.0003 1.2433

−0.0113 0.0230 −17.8918

 .
假定飞轮故障发生在第 50 秒, 构造干扰观测器和故障诊断观测器后, 图 1 为系统可建模干扰及

其估计值, 图 2 为图 1 的局部放大, 图 3 为对应的干扰估计误差. 由图 1、图 2 和图 3 可见, 本文所提

出的方法在准确估计并抵消故障的同时可以很好地抵消参数不确定系统中的可建模干扰.

图 4 为飞轮的突变故障及其估计值, 图 5 为飞轮突变故障估计误差. 由图 4 和图 5 可见, 本文所

提出的容错控制方法对突变故障具有很好的诊断能力.
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图 4 飞轮突变故障及其估计值

Figure 4 Estimation of fault observer

图 5 飞轮突变故障估计误差

Figure 5 Estimation error of fault observer
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图 6 俯仰角与角速度响应曲线

Figure 6 Time responses of pitch angle and angular rate

图 7 俯仰角与角速度局部放大曲线

Figure 7 Partial amplification of Figure 6
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图 8 控制力矩曲线

Figure 8 Control torque

图 9 控制力矩局部放大曲线

Figure 9 Partial amplification of Figure 8

图 6 为俯仰角和俯仰角速度响应曲线, 图 7 为图 6 的局部放大. 由图 6 和图 7 可以看出, 本文提

出的容错控制方法具有很好的干扰抑制和故障补偿能力,在可建模干扰和故障的作用下俯仰角和俯仰

角速度输出保持稳定.

图 8 为控制力矩响应曲线, 图 9 为图 8 的局部放大. 由图 8 和图 9 可以看出, 系统可以很好地跟

踪并补偿掉系统受到的可建模干扰和突变故障, 使系统的控制输入稳定可靠.
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6 结论

本文基于微纳卫星姿态控制系统提出了一种抗干扰精细故障诊断及容错控制方法,在考虑由于系

统转动惯量不确定性带来的系统参数不确定问题与由于飞轮的不平衡振动给系统带来的干扰及故障

问题的基础上, 提出了一种精细故障诊断方法. 所提出的方法对姿态控制系统中的飞轮故障可进行有

效地诊断, 同时, 该方法可有效抵消姿态控制系统中由于飞轮振动带来的可建模干扰, 使之达到精细

抗干扰容错控制的效果,该方法有望为微纳卫星等航空航天器的高精度姿态控制提供理论基础和技术

支撑. 但是, 本文中没有考虑到飞轮的输出力矩饱和问题, 实际执行过程中, 当期望力矩超出飞轮的输

出力矩范围, 则飞轮实际输出的力矩不能达到期望力矩, 影响系统性能.
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Subtle anti-disturbance tolerant control of attitude control
systems for microsatellites

QIAO JianZhong1, GUO Lei2∗, LEI YanJie1 & LI XiaoFeng1

1 School of Instrument Science and Opto-electronics Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China;

2 Science and Technology on Aircraft Control Laboratory, Beihang University, Beijing 100191, China

*E-mail: lguo@buaa.edu.cn

Abstract It is difficult to diagnose and accommodate the faults if disturbances and faults exist simultaneously in

the controlled plants. This paper concerns the time-varying fault diagnosis problem for the attitude control system

of microsatellites. First of all, a fault diagnosis observer for abrupt fault of the reaction flywheel is designed. In

order to reject the disturbance of vibration from the reaction flywheel, a disturbance observer should be designed.

Then a subtle fault diagnosis and tolerant control method is presented for the attitude control system including

the parameter uncertainties due to the moment-of-inertia variation of microsatellites, fault of the reaction flywheel

and the disturbance of vibration from the reaction flywheel simultaneously. A composite fault tolerant controller

is constructed by integrating a fault accommodation from diagnosis observer with additional disturbance rejection

and attenuation performance for two different types of disturbances. Then the fault can be accommodated and

the multiple disturbances can be rejected and attenuated simultaneously. As a result, the controller can be easily

solved via convex optimization based on linear matrix inequality. Simulations for an attitude control system of

microsatellites are given to demonstrate that the fault can be accommodated readily and the disturbances can be

rejected and attenuated simultaneously.

Keywords microsatellite, attitude control, robust H∞ control, disturbance observer, fault diagnosis observer
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