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摘要:针对一般航天器动力学姿态控制问题,提出了一种二阶线性自抗扰控制方法. 该控制方法对航天器系统中
存在的不确定性及外界干扰具有很强的抑制能力,且具有比较简单的结构,解决了传统控制方法过多依赖航天器精
确模型的问题.在此基础上对航天器进行指令跟踪、抗扰性及性能鲁棒性实验,并与带趋近律的滑模控制进行比较.
仿真结果表明,在参数不确定和外界干扰影响下,自抗扰控制方法能获得良好的动态性能、抗扰性和较强的性能鲁
棒性.
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Performance comparison of active disturbance rejection control and
sliding mode control in spacecraft attitude control
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Abstract: Considering the dynamics of spacecraft in attitude maneuver, we propose an active disturbance rejection
control (ADRC) which has strong rejection ability for perturbations and disturbances. This control technique gets rid
of a precise model required in traditional control methods. We have conducted the experiments of command-tracking,
disturbance rejection and robustness investigation, and compared the results with those obtained from a sliding mode
control (SMC) with a reaching law. The comparison shows that ADRC exhibits better dynamic performance, higher ability
in disturbance rejection and stronger robustness against the parameter uncertainty and external disturbance.
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1 引引引言言言(Introduction)
随着航天技术的发展,飞行器的构造越来越复杂,

性能要求也越来越高. 飞行器能在空中按预定的轨迹
运动的同时也离不开它的姿态控制系统[1]. 飞行器姿
态系统的非线性、强耦合、不易获得精确模型及飞行

过程中受到多种干扰等特点为航天器姿态控制系统

的设计带来了极大挑战[2].

长期以来,以PID控制为代表的控制理论在飞行器
姿态控制的研究和发展中建立起了完整的理论体系

和控制方法,为飞行器的发展起到了巨大的作用[3].
但随着现代信息化战争对飞行器的性能要求越来越

高,经典控制理论不再适合于许多新型飞行器的控制
系统分析和设计.对于现代控制方法在飞行器控制系
统设计中的应用,世界各国已有许多探究和分析.已
有许多学者和科学家对飞行器控制中的现代方法进

行了许多研究工作并获得了很多成果.鲁棒控制方

法[4–5]适用于以稳定性和可靠性为首要目标的系统,
虽然不需要精确的过程模型,但需要一定的离线辨识,
适用范围具有局限性,且稳态精度较差. 自适应控制
方法[6–7]将参数辨识和控制结合在一起,由于其结构
的限制,在实际应用中多需要与其它控制方法结合.
最优控制方法[8]是现代控制理论中的重要组成部分,
与PID控制相比,无论是动态性或者稳态指标,其控制
效果都具有一定优势,但其明显的缺点是鲁棒性差,
这就限制了它在要求高可靠性的飞行器控制领域中

的应用. 反馈线性化方法是通过状态变换将非线性系
统动态特性转化成线性系统的动态特性,从而可以通
过线性控制方法来分析解决问题[9–11]. 变结构控制具
有超调量小、响应快及对外界扰动具有很好的鲁棒性

等优点,因此它在控制领域得到了广泛关注,很多学
者采用该方法来设计飞行器的姿态控制系统[12–15].
自抗扰控制由于具有不依赖于被控对象精确模型、抗
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扰性高和鲁棒性强等特点,在飞行器姿态控制领域中
也得到了广泛研究[16–18].

虽然滑模变结构控制与自抗扰控制算法在飞行器

姿态控制的理论研究成果中都取得了很好的控制效

果,但对于两种控制方法的系统的、定量的比较研究
还很少,尤其是两种控制算法的性能鲁棒性的比较还
很缺乏[19–20].

本文基于一般飞行器的数学模型[21]设计了二阶

线性ADRC控制器,并与基于趋近律的SMC控制方案
作对比,进行了动态响应实验、抗干扰实验及参数摄
动实验,验证所设计的ADRC控制方法的有效性并且
比较两种控制系统的抗扰能力与鲁棒性强弱. 本文结
构安排如下: 第1节介绍飞行器姿态控制系统的特点
及研究现状.第2节介绍了所研究的飞行器动力学模
型. 第3节叙述了二阶线性ADRC控制器及SMC控制
器的设计方法,并针对飞行器模型设计了二阶线
性ADRC和基于趋近律的SMC.第4节进行了飞行器
滚转、俯仰和偏航三通道的姿态角机动的动态响应实

验、控制量扰动实验及性能鲁棒性实验. 最后,比较
分析所设计的ADRC与SMC两种控制器的性能优劣,
得出结论.

2 航航航天天天器器器动动动力力力学学学模模模型型型(The spacecraft dynamic
model)
根据文献[21]中提供的数学模型,假设航天器在

圆形轨道上运行,选择原点为航天器质心的轨道坐标
系,其滚动轴为航天器前进方向,俯仰轴垂直于轨道
平面,偏航轴指向地心方向.如图1所示, θ1, θ2和θ3

分别是滚动角、俯仰角和偏航角,航天器本体坐标系
相对于轨道坐标系的指向是用“1–2–3”顺序旋转滚
转角、俯仰角和偏航角所得到.

图 1 欧拉转动示意图

Fig. 1 Euler’s rotation schematic diagram

由此,航天器的姿态角速度可表示为





ω1 = θ̇1cos θ2cos θ3 + θ̇2sin θ3−
ω0(sin θ1 sin θ2cosθ3 + cos θ1sin θ3),

ω2 =−θ̇1cos θ2sin θ3 + θ̇2cos θ3+

ω0(sin θ1 sin θ2sin θ3 − cos θ1cos θ3),

ω3 = θ̇1sin θ2 + θ̇3 + ω0 sin θ1cos θ2,

(1)

其中ω1, ω2, ω3分别代表航天器绕第i个坐标轴的角速

度.

在轨正常运行阶段,航天器的姿态角和姿态角速
度都为小量,所以它们的乘积可作小量处理而省略,
因此航天器的运动学方程可以简化为




θ̇1 = ω1 + ω0θ3,

θ̇2 = ω2 + ω0,

θ̇3 = ω3 − ω0θ1.

(2)

另外,航天器动力学方程可以表示为



I1ω̇1 =

− ω0(I2 − I3)ω3 − 4ω2
0(I2 − I3)θ1 + u1 + d1,

I2ω̇2 = −3ω2
0(I1 − I3)θ2 + u2 + d2,

I3ω̇3 =ω0(I2−I1)ω1−ω2
0(I2−I1)θ3+u3+d3,

(3)

其中: Ii(i = 1, 2, 3)为飞行器绕第i个主轴的转动惯

量, ui为航天器控制力矩,考虑到实际航天器的执行
器饱和问题,此处假设控制力矩受到幅值为
±1000N ·m的幅值限制, di为扰动力矩.

结合运动学方程(2)和动力学方程(3)可得到由二
阶微分方程描述的飞行器姿态动力学模型

Mθ̈ + Dθ̇ + Kθ = BU + W , (4)

其中:

M =




Ix 0 0
0 Iy 0
0 0 Iz


 , θ =




θ1

θ2

θ3


 ,

D =




0 0 ω0(Iy − Ix − Iz)
0 0 0

ω0(Iy + Ix − Iz) 0 0


 ,

K =




4ω2
0(Iy−Iz) 0 0

0 3ω2
0(Ix−Iz) 0

0 0 ω2
0
(Iy−Ix)


 ,

B =




1 0 0
0 1 0
0 0 1


 , U =




u1

u2

u3


 , W =




d1

d2

d3


 ,

即,一般航天器的姿态动力学模型可以表示为
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


θ̈1

θ̈2

θ̈3


 =




(−ω0 (Iy − Ix − Iz) ω3 − 4ω2
0 (Iy − Iz) θ1 + u1 + d1]/Ix

)
(−3ω2

0 (Ix − Iz) θ2 + u2 + d2

)
/Iy(−ω0 (Ix + Iz − Iy) ω1 − ω2

0 (Iy − Ix) θ3 + u3 + d3

)
/Iz


 . (5)

3 控控控制制制器器器算算算法法法原原原理理理及及及设设设计计计(Controller algori-
thm principle and design)
针对飞行器的姿态控制系统所设计的二阶线性

ADRC控制器与基于指数趋近律的SMC控制器需
要满足如下要求:

1) 在控制器的作用下,飞行器的姿态输出可以
快速准确的跟踪飞行器姿态机动指令,并具有很好
的动态响应特性.

2) 飞行器进入预期姿态后,航天器要具有一定
的抵抗外界扰动的能力,以保证航天器稳定飞行.

3) 本着最优能量消耗的原则,在保证滚转、俯
仰和偏航三通道的姿态输出能跟踪参考指令的前提

下,控制量要尽可能的小.

4) 当航天器模型中一些不确定性模型参数在其
标称值范围内摄动时,在控制器的作用下系统保持

稳定且具有一定的性能鲁棒性.

3.1 二二二阶阶阶线线线性性性ADRC控控控制制制器器器设设设计计计 (2-order linear
ADRC controller design)

考虑如下线性多变量系统:



ẍ1 = g1(ẋ1, ẋ2, ẋ3, x1, x2, x3, d1) + a1u1,

ẍ2 = g2(ẋ1, ẋ2, ẋ3, x1, x2, x3, d2) + a2u2,

ẍ3 = g3(ẋ1, ẋ2, ẋ3, x1, x2, x3, d3) + a3u3,

y1 = x1,

y2 = x2,

y3 = x3,

(6)

其中gi(∗)为xi及其各阶导数ẋi和扰动di的线性组

合.

对式(6)描述的多变量系统,可改写成积分串联
型





ÿ1 = [g1 (ẋ1, ẋ2, ẋ3, x1, x2, x3, d1) + a1u1 − b1,0u1] + b1,0u1 = f1(∗) + b1,0u1,

ÿ2 = [g2 (ẋ1, ẋ2, ẋ3, x1, x2, x3, d2) + a2u2 − b2,0u2] + b2,0u2 = f2(∗) + b2,0u2,

ÿ3 = [g3 (ẋ1, ẋ2, ẋ3, x1, x2, x3, d3) + a3u3 − b3,0u3] + b3,0u3 = f3(∗) + b3,0u3,

(7)

其中fi(∗)分别是各个通道之间和每个通道内的总扰
动.

ADRC的核心思想是利用扩张状态观测器
(extended state observer, ESO)去实时估计被控对象
的“内扰”和“外扰”,合称“总扰动”. 然后对总
扰动进行补偿,从而使系统变为积分器串联结构,
进而设计反馈控制率,达到预期的控制效果.由于
有总扰动补偿的存在,系统具有很强的抗干扰能力,
并且能够获得较强的鲁棒性.

由于线性的ESO即对系统输出以及总扰动有很
好的观测效果,故采用参数化的线性ESO[22].




żi,1 = zi,2 + 3ωi,o(yi − zi,1),
żi,2 =zi,3+3ω2

i,o(yi−zi,1)+bi,0ui,

żi,3 = ω3
i,o(yi − zi,1),

i = 1, 2, 3,

(8)

其中: 控制信号ui和系统输出yi为ESO的输入, zi,1,

zi,2与zi,3为ESO的输出,分别估计系统输出yi、系统

输出的导数ẏi和总扰动信号fi(∗),可调参数ωi,o为

观测器带宽. 单通道ADRC控制系统结构图如图2
所示.

图 2 单通道ADRC控制系统结构图

Fig. 2 Single channel ADRC control system diagram

在此基础上对系统总扰动进行补偿,并设计反
馈控制率

ui =
1

bi,0
[(ri − zi,1)ω2

i,c − 2zi,2ωi,c − zi,3],

i = 1, 2, 3, (9)

其中: ωi,c为控制器带宽, ri(i = 1, 2, 3)分别代表滚
转、俯仰和偏航三通道参考输入值.

将式(9)代入式(7)得




ÿ1 = f1(∗) + b1,0u1 = f1(∗) + (r1 − z1,1)ω2
1,c − 2z1,2ω1,c − z1,3 = (r1 − y1)ω2

1,c − 2ẏ1ω1,c,

ÿ2 = f2(∗) + b2,0u2 = f2(∗) + (r2 − z2,1)ω2
2,c − 2z2,2ω2,c − z2,3 = (r2 − y2)ω2

2,c − 2ẏ2ω2,c,

ÿ3 = f3(∗) + b3,0u3 = f3(∗) + (r3 − z3,1)ω2
3,c − 2z3,2ω3,c − z3,3 = (r3 − y3)ω2

3,c − 2ẏ3ω3,c.

(10)
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式(10)为ADRC的预期响应,其频域表达式为

Yi(s)
Ri(s)

=
ω2

i,c

s2 + 2ωi,cs + ω2
i,c

, i = 1, 2, 3. (11)

3.2 基基基于于于趋趋趋近近近律律律的的的 SMC控控控制制制器器器设设设计计计 (SMC
controller design based on reaching law)

SMC最主要的特点是控制量是不连续变化的.
该控制方法通过一定的控制策略让控制量不断地切

换,迫使系统进入预先设定的滑动面进行运动,即滑
动模态. 由于滑动模态是可以设计的,且与系统的
参数变化及外部扰动无关,因此具有鲁棒性强、可
靠性高等优点.

SMC控制器设计包括两个步骤: 滑动面的设计
和变结构控制律的设计.

构造滑动面如下[21]:

S = α̇ + Λα = 0, (12)

其中:

S =




s1

s2

s3


 , Λ =




λ1 0 0
0 λ2 0
0 0 λ3


 ,

显然−λi(i = 1, 2, 3)就是滑模运动的动力学极点.

假设外扰形式已知,选择指数趋近律如下:

Ṡ = −LS − ξsgn S, (13)

其中:

L =




l1 0 0
0 l2 0
0 0 l3


 , ξ =




ξ1 0 0
0 ξ2 0
0 0 ξ3


 ,

sgn S =




sgn s1

sgn s2

sgn s3


 , li = ki(ε + 1− eδt),

其中: ki(i = 1, 2, 3), ε, δ和ξi(i = 1, 2, 3)为所选正
参数, sgn代表符号函数.

4 仿仿仿真真真实实实验验验(Simulation experiments)
给定飞行器的惯性参数和初始姿态偏差[21]为

M =




1054.94 0 0
0 3015.73 0
0 0 3041.75


 kg ·m2,




ω1 (0)
ω2 (0)
ω3 (0)


 =




0.1
0.1
0.1


 (◦)/s.

为了比较所设计的飞行器姿态的二阶线性

ADRC与基于趋近律的SMC的抗扰性和性能鲁棒
性,在相同的控制目标条件下进行仿真实验,比较

两种控制方案的优劣. 通过调整ADRC和SMC的控
制器参数,以超调量尽量小,调节时间尽量短为目
标,使两种控制系统动态过程相近,控制器参数整
定结果如表1所示.

表 1 控制器参数表
Table 1 The controllers parameter selection

b1 = b2 = b3 = 0.04,ADRC
ωc1 = 1.856, ωc2 = 1.988, ωc3 = 1.868

l1 = 0.00081, l2 = 0.00081, l3 = 0.00054,

SMC ξ1 = ξ2 = ξ3 = 0.0001,

λ1 = 57.065, λ2 = 57.5, λ3 = 79

4.1 飞飞飞行行行器器器姿姿姿态态态改改改变变变实实实验验验 (Spacecraft attitude
maneuver experiments)

令参考输入信号为幅值15◦、频率为0.025 Hz的
方波信号,进行ADRC与SMC两种控制方案的姿态
输出响应实验,响应结果及控制量输出如图3所示.

由图3可以看出, ADRC控制器与SMC控制器都
能快速且无超调的跟踪姿态机动指令信号,在系统
稳定后,两种控制系统的控制信号均稳定在0值上,
具有较小的能量消耗,表明了所设计的两种控制器
的合理性. 但同时可以发现,在方波指令的“下降
沿”SMC的控制量突变很大,在实际应用中难以实
现. 另外,由实验结果可知, ADRC初始控制量比
SMC小近一个数量级,表明系统在跟踪方波指令信
号的初始阶段,控制器所耗能量要小得多.

4.2 抗抗抗扰扰扰性性性实实实验验验(Disturbance rejection experiments)

1) 俯仰通道抗扰性实验.

当飞行器进入了预期姿态后,在稳定的俯仰通
道上存在幅值为1◦的阶跃干扰, SMC控制系统在同
样的时间内,俯仰通道上存在相同的阶跃干扰,仿
真控制系统的抗扰状况,分析比较干扰源对偏航和
滚转通道的影响及系统的抗干扰能力,输出响应对
比如图4所示.

由图4可以看出,在俯仰通道中存在阶跃干扰的
情况下, ADRC控制器与SMC控制器俯仰角输出所
受干扰较小,在干扰消失后仍然可以稳定地跟踪上
系统的预期值,表明两种控制器都具有很强的抗干
扰性,同时对偏航和滚转通道的影响很小.

2) 三通道控制量抗扰性实验.

假设飞行器的滚转、俯仰和偏航三通道的控制

量存在幅值为1 ˚的阶跃干扰, SMC控制系统在相同
的时间内,滚转、俯仰和偏航三通道控制量上存在
相同的阶跃干扰,仿真系统的受干扰情况,并观察
比较两种系统的抗干扰能力,输出响应对比如
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图5所示.
由图5中可以看出,在控制通道上加入阶跃干扰

信号后, ADRC控制系统与SMC的俯仰、偏航和滚
转通道的角度输出受到的影响都很小,表明两种控
制器都具有很好的抗扰性. 但由局部放大图可以看

出, ADRC控制系统受到的扰动的影响更小,且很快
可以恢复到预期状态,而SMC控制系统在分别加入
阶跃干扰信号和方波干扰信号后,角度输出会出现
稳态误差,且无法消除,表明了ADRC的抗干扰能力
强于SMC.

图 3 滚转、俯仰和偏航角输出响应及控制量输出

Fig. 3 The output response and control output of the spacecraft

图 4 俯仰通道存在干扰时滚转、俯仰和偏航角输出响应及控制量输出

Fig. 4 The output response and control output of the spacecraft when disturbance in pitch channel
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图 5 控制量通道存在干扰时滚转、俯仰和偏航角输出响应及控制量输出

Fig. 5 The output response and control output of the spacecraft when input

4.3 控控控制制制器器器性性性能能能鲁鲁鲁棒棒棒性性性比比比较较较(Comparison of the
controller performance robustness)

蒙特卡罗(Monte-Carlo)方法也称为随机抽样
(random sampling)技术或统计试验(statistical test-
ing)方法. 以概率统计论为其主要理论基础,其实施
的主要手段是随机抽样(随机变量的抽样). 对于控
制系统而言,过程参数一般具有随机性,且随着运
动状态的改变,参数也会变化. 故而结合蒙特卡罗
方法,将参数在合理的区域里随机摄动,每次试验
先根据特定的规则在所建立的模型集合中得到一个

具体模型,仿真计算其各性能指标.

本文采用Monte-Carlo实验方法比较系统性能鲁
棒性,令模型中的各个转动惯量Ix, Iy, Iz分别在其

标称值的±50%范围内发生随机摄动N次,进
行N次阶跃响应实验. 当增大N值系统性能指标无

更大范围变化时终止实验[23](本文中, N取为500).

将ADRC控制系统与SMC控制系统的输出响应
的超调量σ%和ITAE指标作为性能鲁棒性指标,进
行200次Monte-Carlo实验,绘制在σ%−ITAE平面
上,性能指标点越靠近左下角说明动态性能越好,分
布越密集说明时域性能鲁棒性越好.实验结果如图6
所示.

图 6 控制器性能鲁棒性比较(50%)

Fig. 6 The performance of robustness comparison(50%)
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从图6可以看出,当飞行器的主转动惯量发生摄
动时, ADRC控制系统与SMC控制系统的输出超调
量σ%和ITAE值的变化范围较小,表明了两种控制
器都具有很强的鲁棒性. 二者相比, ADRC控制系统
的输出超调量和ITAE值的变化范围比SMC控制系
统的变化范围要小,这表明ADRC控制器相比SMC
控制器具有更强的性能鲁棒性.

5 结结结论论论(Conclusion)
针对航天器姿态控制问题,设计了二阶线性自

抗扰控制方法,并详细分析了该方法如何被用于多
变量系统.在此基础上通过阶跃响应实验、抗干扰
实验以及参数摄动实验等,全面比较了ADRC与带
趋近律的SMC控制器两种方法的有效性、抗扰能力
和鲁棒性. 仿真结果表明,两种方法都能有效地控
制此航天器姿态,但与带趋近律的SMC相比,
ADRC具有更强的抗干扰能力和性能鲁棒性.
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