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神经网络补偿的挠性卫星敏捷姿态机动
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摘　要：采用单框架控制力矩陀螺（ＳＧＣＭＧ）作为主要执行机构，研究了挠性卫星的敏捷机动问题．首先，为
挠性卫星建立带有时变参数及模型不确定性的刚柔耦合动力学模型；配置控制力矩陀螺／飞轮混合执行机构
以满足敏捷卫星快速机动和高精度的任务需求．然后，设计积分型变结构控制律，并利用神经网络补偿器逼
近不确定项，消除卫星挠性耦合特性和模型不确定性对系统的影响．最后，对算法进行了仿真验证．结果表明
所设计的控制系统能够在执行机构不产生奇异的前提下，有效地抑制挠性附件的振动，使卫星在外界干扰及

模型不确定性的影响下，快速达到要求的指向精度和稳定度．
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　　大多数的挠性敏捷卫星，既要求具有快速大
角度姿态机动能力，又涉及到高精度成像时的稳

定控制问题．对于快速大角度机动卫星来说，多采
用控制力矩陀螺（ＣＭＧ）作为执行机构．Ｗｉｅ
Ｂ［１－２］对控制力矩陀螺的操纵律和构型进行了大
量的研究，并针对单轴机动要求高的卫星提出双

ＳＧＣＭＧ的平面构型．控制力矩陀螺提供的输出力

矩大，但是控制力矩陀螺具有过零摩擦特性，它所

能提供的最小输出力矩很难满足高精度指向控制

的要求．本文针对此类卫星的特征，设计混合执行
机构系统．

姿态快速机动时容易激起挠性附件振动，在

轨运行也会受到各种外加干扰的作用，因此要求

卫星控制系统应具有较强的鲁棒性．变结构控制
具有克服模型不确定性、未建模动态特性以及输

入非线性等问题的特性．国内外学者将变结构理
论应用到航天器姿态机动等方面进行了大量的研

究［３－５］，许多文献中将挠性附件弹性振动考虑为

卫星控制系统输入干扰项或者控制系统模型不确



定项，不能反应挠性卫星系统多变量强耦合的特

征．在离散和时滞系统，加入积分项的变结构控制
可以有效的补偿系统本身带来的控制量输出量的

相位差，在复杂挠性卫星系统中同样存在着类似

的问题，而且还体现出多变量强耦合的特性．
文献［６］采用模态观测器，设计渐近稳定的

抑制算法，文中只是针对惯量不变航天器，对具有

参数不确定性系统很难推广．对于方程中含有不
确定项的系统，常采用自适应等逼近方法对该项

进行估算．文献［７］中采用自适应逼近方法估算
参数时需要大量的测量数据．而神经网络可以避
免这一问题，并且通过不断的将新数据融入参数

估算结果中，参数估计结果会不断地被修正．可以
选取径向基函数网络对系统需要进行参数估计的

项进行处理，从而降低控制系统的设计要求，提高

执行机构效率．具有不确定参数的系统逼近问题
已在稳定控制中有应用研究［８－９］，但具有弹性振

动的大角度快速机动问题尚没有涉及到．
本文研究以上述提出的混合执行机构作为动

装置的卫星姿态快速机动问题，同时考虑卫星惯

量不确定性、挠性附件振动及外部干扰作用．设计
具有自适应逼近的变结构控制算法，该控制方法

采用积分型滑模面，利用径向基神经网络估计由

卫星转动惯量不确定性和挠性振动引起的函数

项，并在控制律设计中对其进行补偿，消除不确定

项对系统的影响，提高卫星姿态控制性能．最后通
过卫星仿真算例，验证上述方案的有效性．

１　数学模型
１１　挠性卫星的动力学方程

方程可通过计算Ｌａｇｒａｎｇｅ函数Ｌ＝Ｔ－Ｕ推
出［１０］，表示为

ｄ
ｄｔ
Ｔ
ｑ( )
ｉ
－Ｔ
ｑｉ
＋Ｕ
ｑｉ
＝Ｑｉ，　ｉ＝１，２，…，ｎ．

其中ｑｉ为广义坐标，Ｑｉ为与之对应的广义力．
动力学方程可整理为

　
Ｊω＋Ｆｓ̈η＋ω×（Ｈｂ＋ｈ）＝Ｔｃ＋Ｔｄ，

η̈＋２ζΛη＋Λ２η＋ＦＴｓ ω＝０
{ ．

（１）

其中：Ｊ为挠性卫星本体惯量矩阵；ω为星本体相
对惯性空间的角速度；Ｆｓ为卫星本体相对于挠性
附件的运动耦合矩阵；η为挠性附件的弹性振动
模态；Λ为弹性振动频率矩阵；ζ为弹性振动阻尼
矩阵；Ｈｂ为星本体角动量；ｈ为卫星内飞轮及控制
力矩陀螺等转动部件的角动量；Ｔｄ为各种摄动引
起的干扰力矩；Ｔｃ为控制力矩．

对动力学方程式（１）进行小量化处理后，可

得到混合坐标方程形式为

Ｊ̈θ＋Ｆｓ̈η＝Ｔｃ＋Ｔｄ，

η̈＋２ζΛη＋Λ２η＋ＦＴｓθ̈＝０
{ ．

其中θ为三轴姿态角．
卫星姿态机动过程中，期望姿态欧拉角为

θｄ，期望角速度为 θｄ．测量系统得到的量测量中姿
态欧拉角为θ，角速度为 θ．为了得到误差系统状
态量，令ｅ＝θ－θｄ，ｅ＝θ－θｄ．

取系统变量为 ｘ＝［ｅηｅη］Ｔ，则误差系统
的状态方程可以表示为

ｘ＝（Ａ＋ΔＡ）ｘ＋（Ｂ＋ΔＢ）ｕ＋ｆ＝
Ａｘ（ｔ）＋Ｂ（ｕ＋Ｅ）．

　　假设在系统中ΔＡ、ΔＢ及干扰项ｆ有界，且为
匹配不确定项，系统的模型不确定项Ｅ可表示为
Ｅ＝Ｂ＋（ΔＡｘ＋ΔＢｕ＋ｆ），Ｂ＋＝（ＢＴＢ）－１ＢＴ．
挠性附件模态可以通过设计观测器得到［５］，

设计扩展变量ψ＝η＋δω，将其代入式（１），即可
得到如下形式的模态坐标系统：

　
η·

ψ[ ]· ＝ 　０ 　Ｉ
－Λ －２[ ]ζΛ [ ]ηψ －

　Ｉ
－２[ ]ζΛＦ

Ｔ
ｓ．（２）

　　对于式（２）设计龙贝格观测器，采用极点法保证
系统响应及动态特性．进一步降低观测器维数，采用
估计部分模态的方法，可以充分利用量测信息．
１２　控制力矩陀螺模型

大部分敏捷卫星，特别是对地定向卫星对偏

航轴的机动能力要求不强，而俯仰、滚转轴则需要

频繁、快速、大角度机动．所以在指向地心的偏航
轴可以利用反作用飞轮进行姿态控制，在俯仰轴

和滚转轴构成的平面内，需要提供１个面内的力
矩，采用两个平行构型的单框架控制力矩陀螺，如

图１所示．
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图１　双平行陀螺群角动量

　　在体坐标系的 Ｏｘｂｙｂ平面内，陀螺群的角动
量ｈ可表示为

ｈ＝ｈ０
ｃｏｓδ１＋ｃｏｓδ２
ｓｉｎδ１＋ｓｉｎδ[ ]

２

，

ｈ＝Ａδ．
其中：ｈ０为转子角动量；框架角δ＝［δ１　δ２］

Ｔ；Ａ
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为雅可比矩阵，如下：

Ａ＝ｈ０
－ｓｉｎδ１ －ｓｉｎδ２
　ｃｏｓδ１ 　ｃｏｓδ[ ]

２

．

　　可以得到满足力矩方程和优化指标 Ｊｍｉｎ ＝
０５δＴδ的伪逆解

对于双平行构型的单框架控制力矩陀螺来

说，当δ＝［０　π］Ｔ时，雅可比矩阵为

Ａ＝ ０ 　０
１ －[ ]１．

　　 此时存在奇异向量 ｕ ＝［１　０］Ｔ，使得
ＡＴｕ＝０．同 时 δ ＝± ［０　π］Ｔ 之 外，δ ＝
±［π／２　 －π／２］Ｔ也是奇异点．采用文献［６］中
奇点规避的操纵律，由力矩方程 δ＝Ａ＃ｈ，其中：

Ａ＃ ＝ＷＡＴ［ＡＷＡＴ＋Ｖ］－１．
操纵律中，

Ｖ＝λ
１ κ
κ[ ]１，Ｗ ＝

１ λ
λ[ ]１．

其中κ＝０１ｃｏｓｔ，λ＝００１ｅｘｐ［－１０ｄｅｔ（ＡＡＴ）］．

２　执行机构配置
对于大角度机动的卫星，陀螺群系统很容易遇

到奇点．而对于卫星本体系Ｏｘｂｙｂ平面内的双ＳＧＣ
ＭＧ平行构型（如图２所示），要保证该构型能够提
供该平面内任意方向的力矩，必须保证陀螺群角动

量和方向与姿态机动方向夹角不为零，最好始终保

持９０°夹角以便最大限度提供机动力矩．可以在大
角度机动前调整双平行构型，使两个ＳＧＣＭＧ保持
平行并绕各自框架轴转动到非奇异位置．这样不会
引起附加力矩也能保证足够大的机动能力．
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图２　混合执行机构

　　对于星体Ｏｚｂ轴可采用飞轮，构成１飞轮 ＋２
平行布置单框架力矩陀螺的基本执行机构配置．
由于力矩陀螺框架角速度较小时，提供力矩误差

较大，与飞轮相比，姿态控制精度较低．也可采用
２平行布置单框架力矩陀螺＋３反作用飞轮，以提
高系统冗余度，提高控制精度．在姿态敏捷机动时
选用力矩陀螺提供较大力矩、缩短姿态调整时间，

而在机动末端转为反作用飞轮控制，以缩短过渡

过程，提高姿态指向精度．此时，控制量Ｔｃ为
Ｔｃ＝ｈｃｍｇ＋ＴＲＷ．

３　控制器设计
３１　变结构控制器设计

针对模型不确定性问题，采用积分型滑模

面［１１－１２］

　σ（ｘ，ｔ）＝Ｄｘ（ｔ）－Ｄｘ（ｔ０）－Ｄ∫
ｔ

ｔ０
［Ａｘ＋ＢＧｘ］ｄτ．

其中 －Ｄｘ（ｔ０）项可保证σ（ｘ（ｔ０），ｔ０）＝０时的相
平面轨迹能够到达原点；Ｇ可通过极点配置选取．

选取控制律为

ｕ＝Ｋｘ－ρ （ＤＢ）Ｔσ
‖（ＤＢ）Ｔσ‖

．

其中Ｋ＝－（ＤＢ）－１ＤＡ，非线性项中增益ρ满足条
件‖ρ‖ ＞‖Ｅ‖．

选取Ｖ＝０５σＴσ为Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数对控制器
进行稳定性分析

Ｖ＝σＴσ＝σＴ（Ｄｘ－ＤＡｘ－ＤＢＫｘ）＝

　　　　σＴ (ＤＢ Ｅ－‖ρ‖ （ＤＢ）Ｔσ
‖（ＤＢ）Ｔσ )‖ ≤

　　　　‖σＴＤＢ‖（‖Ｅ‖ －‖ρ‖）≤０．
　　当系统存在参数项无法精确得到，只能取最
大边界进行计算时，最终的控制量冗余度较大，即

导致参数ρ的选取保守，导致执行机构负载要求
过高，误差较大．故针对参数项无法精确得到的问
题，采用设计补偿器方法予以解决．
３２　神经网络补偿器设计

对于挠性卫星模型式（１），尽管已考虑弹性
振动模态，但控制器设计中，存在模态截止误差及

其他未建模误差导致控制器参数与实际模型不

符，而且无法估算模型不确定项 Ｅ的上界．故设
计如图３所示的补偿器系统．
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图３　姿态控制系统

　　将设计的神经网络加入姿态控制系统中，在
每个控制周期里，通过神经网络补偿器对每个周

期的Ｅ项进行估算，并且控制律设计中考虑不确
定项Ｅ引起的偏差．采用ＲＢＦ神经网络对增益 ρ
描述为

ρ＝∑
３

ｉ＝１
Ｗｉｅｘｐ（－δ

－２‖ｘ－ｃｉ‖
２）＋ε＝ＷＴΦ＋ε．
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式中：Φ为高斯基函数；ｃｉ为基函数的最优中心向
量；ｘ为基函数输入向量；ＷＴ是最优加权系数；ε
为估算误差．

神经网络的权重调整律为

Ｗｉ＝γｉ｜σｉ｜Φｉ．
式中γｉ＞０为参数学习速率；σｉ为切换函数的第ｉ
列，有σ＝［σ１σ２σ３］．

设 Ｗ^ ＝Ｗ －Ｗ，取稳定性函数

Ｖ＝０５σＴσ＋０５∑
３

ｉ＝１
（^ＷＴｉＷ^ｉ／γｉ）．

　　设珔Ｅ为不确定项Ｅ的上界，并有珔Ｅ－‖Ｅ‖ ＞ε．
则有

　Ｖ＝σＴσ－∑
３

ｉ＝１
（^ＷＴｉＷ／γｉ）＝σ

ＴＤ［（Ａ＋ΔＡ）ｘ＋（Ｂ＋

　　ΔＢ）ｕ＋ｆ］－∑
３

ｉ＝１
Ｗ^Ｔｉ｜σｉ｜Φｉ．＝σ

ＴＤＡｘ[ ＋

　　Ｂ －（ＤＢ）－１ＤＡｘ－ρ （ＤＢ）Ｔσ
‖（ＤＢ）Ｔσ( )‖ ＋ ]ＢＥ－

　　∑
３

ｉ＝１
Ｗ^Ｔｉ｜σｉ｜Φｉ≤σ

ＴＤ［－（ＷＴΦ＋ε）＋Ｅ］－

　　∑
３

ｉ＝１
（ＷＴｉ －Ｗ

Ｔ
ｉ）｜σｉ｜Φｉ≤‖σ

Ｔ‖（－ε＋

　　‖Ｅ‖ －珚Ｅ）＜０．
　　在设计神经网络时，基函数层的函数个数并
非越多越好，以满足所估算的系统阶数为标准，需

要考虑计算量及时间等因素．实际应用中可采用

先验信息选取中心向量等参数，以提高估算精度．

４　仿真算例
挠性卫星转动惯量矩阵和耦合矩阵为

　　　　　Ｊ＝
７０ ３ ４
３ ６０ ５
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振动频率矩阵：

Λ＝ｄｉａｇ（０７６８１，１１０３８，１８７３３，２５４９６）（ｒａｄ／ｓ）
阻尼矩阵：

ζ＝ｄｉａｇ（０００５６０７，０００８６２０，００１２８３，００２５１６）
　　混合执行机构配置采用２平行构型单框架力
矩陀螺 ＋１反作用飞轮，力矩陀螺标准角动量
１５Ｎ·ｍ·ｓ，最小框架角速率 ±００２（°／ｓ），最大
输出力矩３５Ｎ·ｍ；反作用飞轮最大输出力矩
±０２５Ｎ·ｍ．
卫星所受的空间环境的干扰力矩模型为

Ｔｄ ＝
Ａ０（３ｃｏｓω０ｔ＋１），

Ａ０（１５ｓｉｎω０ｔ＋３ｃｏｓω０ｔ），

Ａ０（３ｓｉｎω０ｔ＋１）
{

．
其中干扰力矩幅值Ａ０＝１５×１０

－５Ｎ·ｍ，轨道角
速度ω０ ＝－０００１１（ｒａｄ／ｓ）．控制器参数

Ｄ＝
１０２ ０ ０ －１ １２ １ ０ ４ ０ ０ －０００４１ ０ ０ ０
０ １０２ ０ 　０ ０ ０ ０ ０ ４ ０ ０ ０ １０５２×１０－５ ０
０ ０ １４ 　０ ３０４８６×１０－６









０ ０ ０ ０ ６３ ０ ０ ０ ０

，

　　神经网络补偿器输入量共９个，为姿态欧拉
角、姿态角速度测量值和控制律中的 Ｋｘ项；加权
系数初始值为Ｗｊｋ ＝０（ｋ＝１，２，３）；参数学习速
率００１；隐含层选取６个神经元，网络中第ｊ个神
经元中心为ｃｊｉ＝１×ｒａｎｄｏｍ－０５（ｉ＝１，２…，６；
ｊ＝１，２，…，９）．

挠性卫星控制力矩陀螺框架角初始位置δ＝
［π／４　５π／４］Ｔ，初始姿态角θ＝［０００］Ｔ，初始姿
态角速率 θ＝［０００］Ｔ．卫星从ｔ＝０开始，俯仰轴
进行６０°姿态机动，然后稳定在目标姿态．

考虑无补偿器和有补偿器两种情况说明本文

方法的可行性．挠性卫星在敏捷机动时，引起挠性
附件的弹性振动，造成系统模型参数变化无法精

确估算，假设转动惯量变化量为２０％．仅采用变
结构反馈进行控制，其中参数ρ采用经验估计值．
仿真结果如图４～５所示．航天器在５０ｓ内姿态
指向变化６０°，从图４可得卫星指向稳态误差在

５０ｓ达到 ０１°，卫星在 ５０ｓ姿态稳定度达到
０１（°／ｓ）；从图６可以看出存在补偿时，姿态指向
精度明显提高．
　　采用补偿器对不确定项进行估算．结果如图
６～９．图６与图４相比较，卫星机动末端过渡过程
缩短１０ｓ，角速度偏差更小，图６中卫星指向精度
在４０ｓ达到０１°，姿态稳定度达到００２（°／ｓ），
一般情况由于弹性振动阻尼较小、衰减时间长，而

本文设计的补偿器通过反馈形式，相当于人为增

加系统阻尼，有效地削弱了弹性振动对系统的影

响；从图７可知，双平行构型单框架力矩陀螺在角
动量平面内的度量矩阵没有出现奇异．当出现垂
直于２框架陀螺平行轴方向的控制量时，该构型
可以通过操纵律中添加的偏置量改变平行轴的角

度，从而使力矩陀螺的输出力矩方向逃出奇异点．
从图８给出的神经网络估计值输出量可看出，神
经网络估计值约在３０ｓ达到稳定，估计值的偏差

·４３· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４４卷　



约为００１Ｎ·ｍ．图９为有补偿器情况下的弹性
振动各阶模态响应曲线，对比图５可以看出，神经

网络补偿器使各阶模态均得到有效抑制．
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　　　图４　无补偿时姿态信息　　　图５　无补偿时附件振动模态坐标　　　图６　有补偿时误差姿态角信息
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图７　双ＳＧＣＭＧ构型奇异度量值变化曲线　图８　不确定项估计值幅值　　　图９　有补偿时附件振动模态坐标　

５　结　论
针对快速机动航天器，采用混合执行机构配

置，提出了一种自适应逼近的变结构控制方案，扩

展状态变量设计观测器，采用神经网络补偿器对

振动引起的数学模型参数变化性进行补偿，消除

其对系统的影响．所设计的控制器有效地解决了
卫星参数不确定、挠性振动影响及环境力矩干扰

等对姿态机动过程的影响，加快了收敛速度，提高

了过渡过程的动态品质．
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