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摘要:为抑制航天器自身结构参数变化和内外扰动对姿态控制精度和姿态稳定度的影响,设计了航天器姿态自
抗扰控制器. 自抗扰控制器(ADRC)由跟踪微分器(TD)、扩张状态观测器(ESO)和姿态反馈控制器(AFC)3部分组
成.跟踪微分器负责安排姿态指令过渡过程,并提取其微分信号.扩张状态观测器(ESO)充分利用姿态敏感器与速率
陀螺的量测信息,可对航天器姿态及内部和外部干扰进行观测. 姿态反馈控制器则在补偿ESO估计的干扰的同时,
实现航天器的姿态控制.与已有研究相比,扩张状态观测器采用复合量测信息对状态估计进行校正,性能较好.而自
抗扰控制器只采用一个环路即可实现姿态控制及干扰补偿,结构简单. 对某航天器姿态控制系统的仿真结果表明,
以上自抗扰控制器是可行的.
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Active disturbance rejection control of attitude for spacecraft

WU Zhong†, HUANG Li-ya, WEI Kong-ming, GUO Lei
(School of Instrumentation Science and Optoelectronics Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: In order to attenuate the effects of the parameter variations and disturbances of the spacecrafts on attitude
control accuracy and stability, an active disturbance rejection controller (ADRC) is designed. ADRC consists of three
parts: tracking differentiator (TD), extended state observer (ESO) and attitude feedback controller (AFC). TD smoothes the
process of attitude maneuver and provides differential signal of the attitude; ESO estimates the attitude and the disturbances
acting on the spacecraft by taking full advantage of the information of the gyros and the attitude sensors; AFC realizes the
attitude control of the spacecraft by compensating the disturbances from the ESO. Compared with the relative results, ESO
has better performance by adopting the composite measurement information to correct the estimate, and ADRC has simpler
structure by adopting only one loop to realize attitude control and disturbance compensation. Simulation results of a certain
spacecraft demonstrate that the ADRC of this paper is feasible.
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1 引引引言言言(Introduction)
为满足未来的航天任务需求,必须为航天器设计

性能优良的姿态控制系统,实现高精度高稳定度的姿
态控制.然而,在航天器长期在轨运行中,不仅存在物
理参数的不确定性,而且存在多种内部或外部干扰,
均会严重影响航天器的姿态控制性能,给姿态控制系
统设计带来较大困难.相比而言,自抗扰控制(active
disturbance rejection controller, ADRC)不依赖于被控
对象的数学模型,对被控对象的参数和结构变化以及
内外干扰具有较好的抑制能力,算法简单,易于实
现[1–4],特别适于解决航天器实际运行中存在的各种
问题.

正是由于自抗扰控制所具有的以上优点,自其提
出以来,一直受到控制界的广泛关注,并已成功应用

于航空、航天、兵器以及工业控制等多个领域[5–10].
自抗扰控制器由跟踪微分器(tracking differentiator,
TD)、扩张状态观测器(extended state observer, ESO)
非线性状态误差反馈控制律(nonlinear state error
feedback, NLSEF)3部分组成. 作为自抗扰控制器的核
心,扩张状态观测器可直接根据输入输出数据估计系
统的内部状态和各种内外扰动,并通过非线性反馈控
制律对扰动加以补偿,而不依赖对象的数学模型. 对
于扩张状态观测器,文献[11]和文献[12]分别针对不
确定非线性系统和多输入多输出系统,分析了其收敛
性. 文献[13–14]则针对模型不确知的被控对象,分析
了线性扩张状态观测器带宽与观测器误差的关系.

在航天器姿态自抗扰控制方面,扩张状态观测器
同样发挥了重要作用,并取得了较多的研究成果.文
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献[15–17]采用姿态敏感器信息,设计了三阶扩张状态
观测器对航天器的干扰进行观测,但未充分利用速率
陀螺的测量信息.文献[18–20]设计了一种双闭环自抗
扰控制方案,内环ESO采用速率陀螺的测量信息观测
航天器角速度和各种干扰力矩,外环ESO采用姿态敏
感器的测量信息观测航天器姿态角和姿态角速度,可
以充分利用姿态敏感器和速率陀螺的测量信息,但采
用双环ESO实现,结构较复杂,不便于进行理论分析.
为充分利用姿态敏感器和速率陀螺的测量信息,

简化控制器结构,本文设计了基于复合量测信息的扩
张状态观测器对航天器姿态、姿态速率以及内外干扰

进行观测,并在此基础上,设计了航天器姿态自抗扰
控制器. 与已有研究相比,本文的扩张状态观测器综
合利用姿态敏感器和速率陀螺的测量信息,采用复合
误差对状态估计进行校正;而本文的自抗扰控制器只
采用一个环路,即可在实现航天器姿态控制的同时,
完成对内外干扰的补偿.

2 航航航天天天器器器姿姿姿态态态动动动力力力学学学模模模型型型(Spacecraft attitude
dynamics)
为简便起见,设航天器为刚体, I为航天器转动惯

量矩阵, ωI
b为航天器本体相对惯性坐标系的角速度,

Td为作用于航天器上的内部和外部干扰力矩, u为控

制力矩,那么简化的航天器动力学模型可表示为

Iω̇I
b + (ωI

b)
×IωI

b = u + Td, (1)

其中: (ωI
b)
× =




0 −ω3 ω2

ω3 0 −ω1

−ω2 ω1 0


 , ωI

b =




ω1

ω2

ω3


.

如采用单框架控制力矩陀螺 (single gimbal
control moment gyroscopes, SGCMG)作为姿态控制
执行机构, SGCMG系统的角动量为h,那么存在

ḣ + (ωI
b)
×h = −u. (2)

如采用修正罗德里格斯参数 (modified Rodrigues
parameters, MRP)描述航天器本体相对轨道坐标系的
姿态,并设姿态参数为p,航天器本体相对轨道坐标系
的角速度为ωo

b,那么姿态运动学方程可表示为

ṗ = G (p) ωo
b, (3)

其中: G(p) =
1
2
{E + p× + ppT − [

1
2
(1 + pTp)]E},

E为适当维数的单位阵.

3 扩扩扩张张张状状状态态态观观观测测测器器器设设设计计计(ESO design)
3.1 基基基于于于姿姿姿态态态敏敏敏感感感器器器与与与速速速率率率陀陀陀螺螺螺的的的扩扩扩张张张状状状态态态观观观测测测

器器器(ESO based on attitude sensors and rate gy-
ros)
设x1 = p, x2 = ṗ,根据式(1)−(2),航天器姿态动

力学方程可重写为{
ẋ1 = x2,

ẋ2 = f (x1, x2) + Bτ,
(4)

其中:

f(x1, x2) =
4

(1 + pTp)2
GT(ωI

b − Cb
o ωI

o) +

GI−1[−(ωI
b)
×(IωI

b + h) + Td]−
G(Cb

o ω̇I
o + Ċb

o ωI
o),

可将其视为系统的建模误差以及内外扰动; B =
G(p)I−1, ωI

o表示轨道坐标系相对惯性坐标系的角速

度, τ = −ḣ表示SGCMG系统产生的力矩.定义扩张
状态x3 = f(x1, x2), ẋ3 = a(t)有界,那么式(4)可增
广为 




ẋ1 = x2,

ẋ2 = x3 + Bτ,

ẋ3 = a.

(5)

在航天器姿态控制系统中,一般安装一定数量的
速率陀螺和矢量型姿态敏感器对姿态信息进行测量.
为分析方便起见,设姿态敏感器测量输出为yp,量测
方程可表示为

yp = p + np, (6)

其中np为姿态参数量测误差和噪声.
设速率陀螺的测量输出为yω,则量测方程可以表

示为

yω = ωI
b + nω, (7)

其中nω为陀螺测量噪声. 由于

ωI
b = ωo

b + Cb
o ωI

o. (8)

根据式(2),并忽略量测噪声的影响,可以得到姿
态速率ṗ与量测信息的关系如下:

ṗ = G(yp)(yω − Cb
o ωI

o), (9)

其中Cb
o为轨道坐标系到本体坐标系的坐标变换阵.

为实现对航天器姿态、姿态速率以及扩张状态的

观测,可以式(5)为状态方程,以式(6)−(7)为量测方程
设计状态观测器. 设x1的估计为z1, x2的估计为z2,扩
张状态x3的估计为z3,定义复合观测误差为

e=α(yp−z1)+β[G(yp)(yω−Cb
o ωI

o)−z2], (10)

则扩张状态观测器可设计如下:



ż1 = z2 + K1e,

ż2 = z3 + K2e + Bτ,

ż3 = K3e,

(11)

其中: K1,K2和K3为正定的观测器增益阵, α, β为适

当选取的大于0的常数.

3.2 扩扩扩张张张状状状态态态观观观测测测器器器性性性能能能分分分析析析(ESO analysis)
为分析方便,忽略量测噪声影响,设e1 = x1 − z1,

e2 = x2 − z2, e3 = x3 − z3,则复合观测误差e可以表

示为

e = αe1 + βe2. (12)
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根据式(5)(11)−(12),可以写出扩张观测器的误差
方程如下:


ė1

ė2

ė3


=



−K1α 1−K1β 0
−K2α −K2β 1
−K3α −K3β 0






e1

e2

e3


+




0
0
a


. (13)

由于上式涉及到航天器的3个姿态通道,分析较为
繁琐. 为此,可选取K1,K2和K3为对角阵,避免观测
器各通道间的耦合,则可针对每个姿态通道分别进行
分析.如:

K1 = diag{K11,K12,K13},
K2 = diag{K21,K22,K23},
K3 = diag{K31,K32,K33},
e1 = [e11 e12 e13]T, e2 = [e21 e22 e23]T,

e3 = [e31 e32 e33]T, a = [a1 a2 a3]T,

式(13)可写成分量形式如下:



ė11 = −K11αe11 + (1−K11β)e21,

ė12 = −K12αe12 + (1−K12β)e22,

ė13 = −K13αe13 + (1−K13β)e23,

ė21 = −K21αe11 −K21βe21 + e31,

ė22 = −K22αe12 −K22βe22 + e32,

ė23 = −K23αe13 −K23βe23 + e33,

ė31 = −K31αe11 −K31βe21 + a1,

ė32 = −K32αe12 −K32βe22 + a2,

ė33 = −K33αe13 −K33βe23 + a3.

(14)

从式(14)可以看出, 3个姿态通道的误差模型类似,
在此仅以第2个通道为例进行分析.根据式(14),可将
第2个通道的误差模型单独写为


ė12

ė22

ė32


=



−K12α 1−K12β 0
−K22α −K22β 1
−K32α −K32β 0







e12

e22

e32


+




0
0
a2


 .

(15)

根据式(15),可以写出其特征方程为

s3 + (K12α + K22β) s2 +

(K22α + K32β) s + K32α = 0. (16)

显然,如果观测器参数α, β,K12,K22和K32均大

于0,且(K12α + K22β)(K22α + K32β) > K32α,则

观测器的特征值均为负实部,可实现观测误差的渐近
收敛. 然而,如果不确知的内外干扰a2是有界的,那么
观测误差也只能是有界的,而且误差的界与观测器的
带宽有关[13–14]. 仿照以上分析,其他两个姿态通道也
可得到类似的结论.

3.3 扩扩扩张张张状状状态态态观观观测测测器器器参参参数数数整整整定定定(ESO parameter
tuning)
根据第3.2节的分析,可以采用特征值配置的方法

对扩张观测器参数进行整定. 同样以第2个姿态通道
为例,设期望的特征值为−λ1,−λ2,−λ3,那么期望的
特征方程为

(s + λ1)(s + λ2)(s + λ3) = 0. (17)

将上式展开,并与式(16)逐项对应,可以采用待定
系数法列出方程如下:




λ1 + λ2 + λ3 = K12α + K22β,

λ1λ2 + λ1λ3 + λ2λ3 = K22α + K32β,

λ1λ2λ3 = K32α.

(18)

根据上式,即可对观测器参数进行求解. 在求解
时,一般应首先对参数α, β 取值,然后利用3个方程
对3个观测器增益K12,K22和K32进行求解.
如果取α = 1, β = 0,则扩张状态观测器(11)退

化为仅采用姿态敏感器测量信息的形式,参数的选择
余度较小;
如果取α=1, β=1,则在扩张状态观测器(11)中,

综合采用速率陀螺和姿态敏感器的测量信息,且二者
的权重相当;
如果取0 < α < 1, 0 < β < 1,则在扩张状态观

测器(11)中,方便地设定速率陀螺和姿态敏感器两种
测量信息的权重,从而使收敛速度加快,且超调减小.
仿照以上过程,同样可以对其他两个姿态通道的

扩张状态观测器增益进行整定,在此不赘述.

4 自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制器器器设设设计计计(ADRC design)
根据第3部分设计的扩张状态观测器,可以综合利

用姿态敏感器与速率陀螺的测量信息,估计出航天器
的姿态、姿态速率以及内外扰动.在此基础上,可进一
步设计跟踪微分器(TD)和姿态反馈控制器(attitude
feedback controller, AFC),以完成航天器姿态自抗扰
控制器设计,控制系统的结构如图1所示.

图 1 航天器姿态自抗扰控制器结构图
Fig. 1 Schematics of ADRC for spacecraft attitude
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在图1中,姿态指令信号经过TD安排过渡过程,
从而保证在姿态机动或稳定过程中SGCMG系统不
发生饱和. AFC根据ESO的观测值进行扰动补偿,
并利用TD与ESO的输出对姿态和姿态速率进行控
制.

4.1 跟跟跟踪踪踪微微微分分分器器器设设设计计计(TD design)
设pd为航天器期望的姿态参数,为保证SGCMG

系统在航天器姿态机动与稳定过程中不发生饱和,
必须对航天器姿态变化速率进行限制.因此,将航
天器姿态指令通过TD,安排过渡过程,从而实现对
航天器姿态变化的限制.在此,采用线性TD,其形式
如下: {

v̇1 = v2,

v̇2 = −2rv2 − r2(v1 − pd),
(19)

其中: r为TD的参数; v2为跟踪微分器得到的微分

信号,是输入信号pd的广义导数的一种平滑逼近,
使航天器的姿态变化平缓,避免SGCMG的饱和.

4.2 姿姿姿态态态反反反馈馈馈控控控制制制器器器设设设计计计(AFC design)
在此,采用过渡过程和状态估计之间误差的线

性组合与扰动估计量的补偿来设计姿态控制器{
τ0 = k1(v1 − z1) + k2(v2 − z2),
τ = B−1(τ0 − z3),

(20)

其中k1和k2为控制器参数.

5 仿仿仿真真真结结结果果果与与与分分分析析析(Simulation and analysis)
为充分验证航天器姿态自抗扰控制器的有效性,

搭建了基于MATLAB/Simulink的航天器姿态稳定
仿真验证平台. 该平台包含某型卫星的动力学模型,
采用金字塔构型的4–SGCMG系统作为惯性执行机
构. 设定卫星的轨道角速度n = 0.0011 rad/s,转动
惯量为

I =




15053 3000 −1000
3000 6510 2000
−1000 2000 11122


 kg ·m2.

SGCMG系统采用带零运动的伪逆操纵率,初始
框架角σ0 = [45◦ − 45◦ 45◦ − 45◦]T,单个SGCMG
角动量为300Nms,航天器所受的干扰力矩为

Td =




0.02 + 0.02 sin(nt) + 0.01 sin(2nt)
0.08 + 0.04 sin(nt) + 0.01 sin(2nt)
0.02 + 0.02 sin(nt) + 0.01 sin(2nt)


N ·m.

仿真时,选取航天器的初始角速度为ω(t0) = [0
0 0]T(◦)/s,航天器的初始姿态角为[φ0 θ0 ψ0]T =
[0◦ 0◦ 0◦]T. 选取期望的目标角速度为ωd = [0 0
0]T(◦)/s,期望的目标姿态角为[φd θd ψd]T = [0◦

0◦ 0◦]T. 选取ESO的参数为

K1 =diag{20, 20, 20},
K2 =diag{100, 100, 100},
K3 = diag{800, 800, 800}.

控制器参数为k1 =0.3, k2 =10. TD参数为r=0.02.
1) ESO性能对比.
为验证本文基于复合量测信息的ESO性能,在

仿真中与仅采用姿态敏感器信息的ESO进行了对
比. 在基于姿态敏感器信息的ESO中,令式(11)中的
α=1, β =0. 而在本文的ESO中,令式(11)中的α

=1, β=0.5. 针对仿真中设定的姿态控制过程, ESO
的仿真曲线如图2−5所示.
由图2−5可以看出,两种ESO均具有较高的稳态

精度.相比而言,采用姿态敏感器和速率陀螺复合
量测信息的ESO误差较小,而且收敛速度较快.

图 2 基于姿态敏感器的ESO姿态估计
Fig. 2 Attitude of ESO based on attitude sensors

图 3 基于姿态敏感器的ESO姿态速率估计
Fig. 3 Attitude rate of ESO based on attitude sensors

图 4 基于复合测量信息的ESO姿态估计
Fig. 4 Attitude of ESO based on composite measurement

information
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图 5 基于复合测量信息的ESO姿态速率
Fig. 5 Attitude velocity of ESO based on composite

measurement information

2) 航天器姿态稳定仿真.
在以上设定的仿真条件下,采用本文设计的

ESO,可以得到航天器姿态控制仿真曲线如图6−
11所示. 由图6−7可以看出,姿态自抗扰控制器在姿
态控制过程中,能够同时兼顾稳态性能和动态性能,
在姿态调整过程中,航天器姿态角速度较小. 图8
所示为SGCMG所需控制力矩,其值较小. 图9所示
为SGCMG的框架角速度,小于0.02 rad/s,在工程中
较易实现. 图11为SGCMG的奇异测度,表明在整个
机动过程中SGCMG奇异测度较大,没有遭遇奇异.
同时,姿态自抗扰控制器无需对航天器精确建模,
能够对内外扰动进行观测和补偿,具有较强的抗干
扰能力,控制性能较好,从而验证了航天器姿态自
抗扰控制器的有效性.

图 6 航天器姿态角
Fig. 6 Attitude angle of spacecraft

图 7 航天器姿态角速率
Fig. 7 Attitude angular velocity of spacecraft

图 8 期望控制力矩
Fig. 8 Desired control torque

图 9 SGCMG框架角速度
Fig. 9 SGCMG gimbal rates

图 10 SGCMG框架角
Fig. 10 SGCMG gimbal angle

图 11 SGCMG奇异测度
Fig. 11 SGCMG singularity measure

6 结结结论论论(Conclusion)
为抑制航天器自身结构参数变化和内外扰动对

姿态控制性能的影响,本文设计了航天器姿态自抗



1622 控 制 理 论 与 应 用 第 30卷

扰控制器. 与已有研究相比,本文设计的扩张状态
观测器充分利用了姿态敏感器和速率陀螺的测量信

息,采用复合误差对状态估计进行校正,可兼顾观
测器的动态及稳态性能.同时,本文设计的自抗扰
控制器只采用一个环路,即可在实现航天器姿态控
制的同时,完成对内外干扰的补偿.
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