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摘要:针对挠性航天器在轨运行时受到的外部干扰,输入时滞以及执行机构部分失效问题,本文提出了一种基于
不确定参数的鲁棒H∞容错控制方法. 首先,将执行机构部分失效容错控制问题转化为不确定参数的鲁棒控制问题.
然后,设计了一个新型的多界依赖状态反馈鲁棒H∞控制算法. 此算法不仅依赖时滞积分不等式分割参数和时滞界
信息,还依赖部分失效因子. 因此,本文设计的控制器能同时实现对输入时滞的敏感,对部分失效故障的容错及对
外部干扰的抑制.最后,通过一系列的仿真验证本文方法的有效性.
关键词: 容错控制;挠性航天器;输入时滞;执行器部分故障
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Multi-bound-dependent fault-tolerant control for
flexible spacecraft under partial loss of actuator effectiveness
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Abstract: A fault tolerant control based on robust H--infinity control with uncertain parameters is proposed for an on-
orbiting flexible spacecraft in the presence of partial loss of actuator effectiveness, external disturbance and input delays.
Firstly, the fault tolerant control with loss of actuator effectiveness is transformed into robust control with uncertain parame-
ters. Secondly, a new multi-bound-dependent robust state feedback H--infinity control algorithm is designed. This algorithm
is not only dependent on the decomposition coefficient of the time delay integral inequality and time delay bounds, but also
depends on the partial failure factor. Therefore, the controller designed in this paper can be sensitive to the input delays, be
tolerant to actuator partial failure and be rejective to external disturbance. Finally, the effectiveness of the proposed design
method is demonstrated in a spacecraft attitude control system subject to loss of actuator effectiveness.
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1 引引引言言言(Introduction)
随着航天事业的不断发展,现代航天器对控制系

统的可靠性和安全性提出了更高的要求,而系统的可
靠性在很大程度上取决于航天器执行机构和传感器

的运行状况[1]. 由于航天器长期工作在真空、失重、高
低温和强辐射的恶劣环境下以及长时间的工作都将

引起系统部分零件的老化,导致航天器执行机构或传
感器产生故障,从而影响航天器姿态控制的精度甚至
影响整个控制系统的稳定性和可靠性,因此,实现对

这些故障的容错控制显得尤为重要[2–3].

目前,容错控制方法一般分为被动容错控制和主
动容错控制[4–5]. 所谓被动容错,就是把各种故障的信
息作为先验知识考虑进去,这样一旦系统发生了所预
料的故障,就可以在不改变系统原有控制器参数与结
构的条件下,利用鲁棒控制技术使系统对故障的敏感
性降至最低,仍然可以稳定的工作.在被动容错控制
中不需要在线的故障信息,这样就降低了设计难
度[6–7]. 文献[8]通过时间滞后法设计了一种被动容错
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控制器,实现了4个飞轮同时发生故障下的姿态跟踪
控制,然而所设计的控制器对执行机构的故障信息具
有很高的需求. 文献[9]虽然不需要知道故障信息且加
入了外干扰力矩问题,但是需要知道故障的最小值,
从而使得控制器设计具有一定局限性. 近年来,控制
界提出若干鲁棒容错控制方法. 如:文献[10]针对航
空发动机发生故障时系统的容错能力问题,设计了基
于特征结构配置方法的容错控制系统.文献[11]提出
了一种基于自适应滑模控制的鲁棒容错控制方法,对
于在姿态调节的过程中执行机构部分故障的系统具

有较强的容错能力. 然而滑模控制使用不连续的控制
来保证系统轨迹进入并保持滑模面,可能会激发系统
的高频振荡. 为了消除抖振,边界层法等光滑技术得
到应用,在很大程度上保持暂态性,但丧失了渐近稳
定性,所以如何抑制振荡也是滑模控制的一个难点问
题.
另外,由于物理结构和执行器的能量消耗,输入时

滞在航天器中往往是存在的,它将会对航天器的性能
以及对系统的稳定性产生较大的影响[12–15]. 因此,将
输入时滞考虑到姿态控制设计中具有实际意义.目前,
在航天器姿态控制问题研究中对同时含有故障,扰动
和输入时滞的研究成果还较少,该问题目前还是值得
进一步深入研究.
受到上述问题启发,本文针对挠性航天器在轨运

行时受到的外部干扰,输入时滞以及执行机构部分失
效问题,建立了一个多界依赖的状态反馈容错控制算
法,使得挠性航天器在执行机构发生部分失效故障时,
能够继续保持系统渐近稳定,并能对外部干扰进行有
效抑制.首先,将执行机构部分失效容错控制问题转
化为不确定参数鲁棒控制问题.然后,利用时滞依赖
李雅普诺夫泛函和不确定参数鲁棒H∞控制相结合的

方法,设计了基于线性矩阵不等式 (linear matrix
inequality, LMI)被动容错反馈控制器. 此法简单,易
工程实现. 最后,通过仿真实验,验证了本文设计状态
反馈容错控制器的优越性.

注注注 1 为了描述方便,文中P ∈ Rm×n表示P为

m× n阶实数域R矩阵, 0m×n表示m×n阶0矩阵,上
标“T”表示转置,对称矩阵的对称位置用“∗”表示,
l2(E)表示在E 上平方积分有限的函数集合.定义
sym(AB) = AB +BTAT. ∥ϖ(t)∥表示向量ϖ(t)

的欧式范数.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem description)
考虑如图1所示的近似带有挠性附件的航天器模

型,它由中心刚体与均匀悬臂梁式挠性附件构成,挠
性梁为对称分布,建模时忽略太空重力的影响.图中
OXY和 oxy分别为惯性坐标系和本体坐标系, ox与
未变形的挠性附件的轴线重合,其原点位于挠性附件
与中心刚体的连接处[16].

图 1 带挠性附件航天器简化模型
Fig. 1 Simplified model of spacecraft with flexible

appendages

利用拉格朗日方法推导挠性航天器的动力学模型

为[16]{
Jθ̈(t) + F η̈(t) = uF(t− τ(t)),

η̈(t) + T η̇(t) +Λη(t) + F Tθ̈(t) = 0,
(1)

其中: θ(t)∈Rm×1表示姿态角, J ∈Rm×m为卫星的

转动惯量, η(t) ∈ Rn×1为挠性附件的振动模态, T =

diag{2ξ1ω1, 2ξ2ω2, · · · , 2ξnωn} ∈ Rn×n表示模态阻

尼矩阵, Λ=diag{ω2
1, ω

2
2, · · · , ω2

n} ∈ Rn×n表示刚度

矩阵, ωi为对应的振动模态的振动频率, ξi为对应的振
动模态的阻尼, F ∈ Rm×n为航天器姿态与挠性结构

之间的耦合系数矩阵, uF(t− τ(t))是安装在挠性航

天器反作用轮产生的控制力矩,其中τ(t)是时变时滞,
且满足τ0 < τ(t) < τM. 将系统(1)进一步化简可得

(J − FF T)θ̈(t) = w(t) + uF(t− τ(t)), (2)

其中w(t) = F (T η̇(t) +Λη(t)).
这意味着可将挠性附件的振动作为对航天器本体

的干扰w(t),因此,在本文中假设w(t)属于 l2[0,∞)

且满足∥w(t)∥ 6δw, δw为一常数.
将故障考虑到容错控制器的设计中[17],本文建立

如下故障模型:

uF(t− τ(t)) = Gu(t− τ(t)), (3)

其中G ∈ Rm×m表示执行器部分失效因子,且满足下
面的条件:

G = diag{g1, g2, · · · , gm}, gi ∈ [gxi, gsi],

i = 1, 2, · · · ,m, 0 6 gxi 6 gi 6 gsi 6 1,

其中: gi是不确定的常数, gxi和gsi分别表示gi的下限

和上限.为简单起见,本文定义:

G = Ĝ(I +L), |L| 6 Ḡ 6 I, (4)

其中:

Ĝ= diag{ĝ1, ĝ2, · · · , ĝm},
Ḡ= diag{ḡ1, ḡ2, · · · , ḡm},

ĝi =
gxi + gsi

2
, ḡi =

gsi − gxi
gxi + gsi

, li =
gi − ĝi

ĝi
,

|L| = diag{|l1|, |l2|, · · · , |lm|}.

当gi= 0,表示第i个驱动器失效,当gi=1,表示第
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i个执行器正常工作.当0 < gi < 1,表示第i个执行器

部分失效. 为描述方便,定义如下向量:

x(t) = [θT(t) θ̇T(t)]T. (5)

定义参考输出方程为

z(t) = Cx(t). (6)

由此可得,系统的状态方程如下:{
ẋ(t) = Ax(t) +BGu(t− τ(t)) +Bw(t),

z(t) = Cx(t),
(7)

其中:

A =

[
0m×m Im×m

0m×m 0m×m

]
, B =

[
0m×m

(J − FF T)−1
m×m

]
,

C = [Im×m 0m×m].

对于式(7)设计状态反馈控制器,即

u(t− τ(t)) = Kx(t− τ(t)), (8)

K ∈ Rm×2m即为需要求解的控制器的增益,将该状
态反馈控制器代入式(7),可得如下闭环系统:{

ẋ(t) = Ax(t)+BGKx(t− τ(t))+Bw(t),

z(t) = Cx(t).
(9)

本文的目的: 设计如 (8)所示的控制器,使得闭环
系统即式(9)渐近稳定且满足H∞性能指标.即

1) 当w(t) = 0时,式(9)是渐近稳定的.

2) 对于任意非零的w(t)∈ l2[0,+∞)和给定的常

数γ > 0,在零初始条件x(t) = 0(t ∈ [0, τ(t)])下,扰
动输入w(t)到被控输出z(t)的H∞范数满足

∥z(t)∥ 6 γ∥w(t)∥.

为完成上述目标,还需要如下的引理.

引引引理理理 1 [18] 对于任意矩阵M> 0,标量b> a,则
对于任意向量函数ν(s),有下面的不等式成立:

−
w b

a
νT(s)Mν(s)ds 6 − 1

b− a
ν̃TMν̃,

其中ν̃ =
w b

a
ν(s)ds.

引引引理理理 2 [19] 对任意矩阵R>0,对于x∈ [α, β],始
终满足下列不等式:

−
w β

α
ẋT(s)Rẋ(s)ds 6 1

β − α
ϖTΥΥΥϖ,

其中:

ϖ = [xT(β) xT(α) x̃T],

Υ =

−4R − 2R 6R

∗ −4R 6R

∗ ∗ −12R

 ,

x̃ =
1

β − α

w β

α
xT(s)ds.

引引引理理理 3 [20] 令S,E和M为实矩阵,并且有 ∥M∥
< I ,那么存在一个ϵ > 0,满足

SME +ETMTST 6 ϵ−1SST + ϵETE.

3 控控控制制制器器器设设设计计计与与与求求求解解解 (Controller design and
solution)
为了求解控制器增益矩阵K,本节提供了基于

LMI的求解方法.

定定定理理理 1 对于任何给定的标量γ > 0, 06 a6 1,

τ0, τM , ϵ > 0,如果存在矩阵P > 0, S1> 0 ,S2>0,

Q1>0, Q2>0对于任意可逆矩阵Hn(n=1, 2, 3, 4,

5)使得下列矩阵不等式成立:

Ψ =


Ω̂ S ϵET Z Y

∗ −ϵI 0 0 0

∗ ∗ −ϵI 0 0

∗ ∗ ∗ −I 0

∗ ∗ ∗ ∗ −γ2I

 < 0, (10)

其中:

Ω̂ =

Ω̂11

1−3aS1

τ0
0 Ω̂14 Ω̂15 ATHT

4 Ω̂17

∗ Ω̂22

−2aS2

τM−τ0
Ω̂24

6aS1

τ0

6aS2

τM−τ0
0

∗ ∗ Ω̂33 Ω̂34 0
6aS2

τM−τ0
0

∗ ∗ ∗ Ω̂44 Ω̂45 Ω̂46 Ω̂47

∗ ∗ ∗ ∗ Ω̂55 0 −H3

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ Ω̂66 −H4

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ Ω̂77


,

Ω̂11 = Q1 + S11 + sym(H1A),

Ω̂14 = H1BĜK +ATHT
2 ,

Ω̂15 = ATHT
3 − 6a

τ0
S1,

Ω̂17 = P +ATHT
5 −H1,

Ω̂22 = −Q1 +Q2 + S11 + S22,

Ω̂24 =
(1− a)

τM − τ0
S2,

Ω̂33 = −Q2 + S22,

Ω̂34 =
(1− a)

τM − τ0
ST

2 ,

Ω̂44 = −2(1− a)

τM − τ0
S2 + sym(H2BĜK),

Ω̂45 = KTĜTBTHT
3 ,

Ω̂46 = KTĜ
T
BTHT

4 ,

Ω̂47 = KTĜ
T
BTHT

5 −H2,

Ω̂55 = −12a

τ0
S1, Ω̂66 = − 12a

τM − τ0
S2,
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Ω̂77 = τ0S1 + (τM − τ0)S2 − sym(H5),

S11 = −(3a+ 1)

τ0
S1, S22 = −(3a+ 1)

τM − τ0
S2,

S = [Ĝ
T
BTHT

1 0 0 Ĝ
T
BTHT

2 Ĝ
T
BTHT

3

Ĝ
T
BTHT

4 Ĝ
T
BTHT

5 ]
T,

E = [0 0 0 K 0 0 0],

Z = [CT 0 0 0 0 0 0]T,

Y = [BTHT
1 0 0 BTHT

2 BTHT
3

BTHT
4 BTHT

5 ]
T,

则式(9)渐近稳定并在零初始条件下对于任意非零的
w(t) ∈ l2[0,∞),满足∥z(t)∥ < γ∥w(t)∥.

证证证 首先考虑原系统的渐近稳定. 当干扰w(t)=

0时,式(9)变为{
ẋ(t) = Ax(t) +BGKx(t− τ(t)),

z(t) = Cx(t).
(11)

构造李雅普诺夫泛函为

V (t,x(t)) =xT(t)Px(t)+
w t

t−τ0
xT(s)Q1x(s)ds+w t−τ0

t−τM
xT(s)Q2x(s)ds+w 0

−τ0

w t

t+θ
ẋT(s)S1ẋ(s)dsdθ +w −τ0

−τM

w t

t+θ
ẋT(s)S2ẋ(s)dsdθ. (12)

对李雅普诺夫泛函式(12)求导:

V̇ (t,x(t)) =

2xT(t)P ẋ(t) + xT(t)Q1x(t) +

xT(t− τ0)(−Q1 +Q2)x(t− τ0)−
xT(t− τM)Q2x(t− τM) +

ẋT(t)(τ0S1 + (τM − τ0)S2)ẋ(t)−w t

t−τ0
ẋT(s)S1ẋ(s)ds−

w t−τ0

t−τM
ẋT(s)S2ẋ(s)ds.

(13)

对式(13)中的第6项和第7项作如下的处理:w t

t−τ0
ẋT(s)S1ẋ(s)ds+

w t−τ0

t−τM
ẋT(s)S2ẋ(s)ds =

a[
w t

t−τ0
ẋT(s)S1ẋ(s)ds+

w t−τ0

t−τM
ẋT(s)S2ẋ(s)ds]+

(1− a)[
w t

t−τ0
ẋT(s)S1ẋ(s)ds+w t−τ0

t−τM
ẋT(s)S2ẋ(s)ds]. (14)

对式(14)中的第1项利用引理2进行化简可得

−a[
w t

t−τ0
ẋT(s)S1ẋ(s)ds+w t−τ0

t−τM
ẋT(s)S2ẋ(s)ds]6

a

τM − τ0
ηT
2 (t)

−4S2 −2S2 6S2

∗ −4S2 6S2

∗ ∗ −12S2

η2(t) +

a

τ0
ηT
1 (t)

−4S1 −2S1 6S1

∗ −4S1 6S1

∗ ∗ −12S1

η1(t), (15)

其中:
η1(t) = [xT(t) xT(t− τ0) x̃T

1 (t)]
T,

η2(t) = [xT(t− τ0) xT(t− τM) x̃T
2 (t)]

T,

x̃T
1 =

1

τ0

w t

t−τ0
xT(s)ds,

x̃T
2 =

1

τM − τ0

w t−τ0

t−τM
xT(s)ds.

对式(14)中第2项用引理1进行化简:

−(1− a)[
w t

t−τ0
ẋT(s)S1ẋ(s)ds+w t−τ0

t−τM
ẋT(s)S2ẋ(s)ds] =

−(1− a)
w t

t−τ0
ẋT(s)S1ẋ(s)ds−

(1− a)[
w t−τ(t)

t−τM
ẋT(s)S2ẋ(s)ds+w t−τ0

t−τ(t)
ẋT(s)S2ẋ(s)ds] 6

−(1− a)

τ0

w t

t−τ0
ẋT(s)dsS1

w t

t−τ0
ẋ(s)ds−

(1− a)

τM − τ(t)

w t−τ(t)

t−τM
ẋT(s)dsS2

w t−τ(t)

t−τM
ẋ(s)ds−

(1− a)

τ(t)− τ0

w t−τ0

t−τ(t)
ẋT(s)dsS2

w t−τ0

t−τ(t)
ẋ(s)ds.

(16)

由
w t

t−τ0
ẋ(s)ds = x(t)− x(t− τ0)及τ(t)− τ0< τM

− τ0, τM − τ(t) < τM − τ0,可将式(16)转化为

<
(1− a)

τ0
ηT
3 (t)

[
−S1 S1

∗ −S1

]
η3(t) +

(1− a)

τM − τ0
ηT
4 (t)

−S2 S2 0

∗ −2S2 S2

∗ ∗ −S2

η4(t), (17)

其中:
η3(t) = [xT(t) xT(t− τ0)]

T,

η4(t) = [xT(t−τ0) xT(t−τ(t)) xT(t−τM)]
T.

当不考虑干扰项,式(11)可变为如下形式:

Ax(t) +BGKx(t− τ(t))− ẋ(t) = 0. (18)

对于任意矩阵H ,如下的等式恒成立:

2ξT(t)H[Ax(t)+BGKx(t−τ(t))−ẋ(t)]=0,

(19)
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其中:

ξ=
[
xT(t) xT(t−τ(t)) x̃T

1 (t) x̃T
2 (t) ẋT(t)

]T
,

H = [HT
1 HT

2 HT
3 HT

4 HT
5 ]

T.

对式(19)计算得

2ξT(t)H(Ax(t) +BGKx(t− τ(t))− ẋ(t)) =

2xT(t)H1Ax(t) + 2xT(t− τ(t))H2Ax(t) +

2xT(t)H1BGKx(t− τ(t))− 2xT(t)H1ẋ(t)+

2xT(t− τ(t))H2BGKx(t− τ(t)) +

2x̃T
1 (t)H3BGKx(t− τ(t))− 2x̃T

1 (t)H3ẋ(t)+

2x̃T
2 (t)H4BGKx(t− τ(t))− 2x̃T

2 (t)H4ẋ(t)+

2ẋT(t)H5BGKx(t− τ(t))− 2ẋT(t)H5ẋ(t)+

2ẋT(t)H5Ax(t)− 2xT(t− τ(t))H2ẋ(t) +

2x̃T
1 (t)H3Ax(t) + 2x̃T

2 (t)H4Ax(t). (20)

联合式(13)(17)(20),可知

V̇ (t,x(t)) + 2ξT(t)H(Ax(t) +

BGKx(t− τ(t))− ẋ(t)) 6 ςT(t)Ως(t), (21)

其中:

ς(t) = [xT(t) xT(t− τ0) xT(t− τM)

xT(t−τ(t)) x̃T
1 (t) x̃T

2 (t) ẋT(t)]T,

Ω =

Ω11

(1−3a)S1

τ0
0 Ω14 Ω15 ATHT

4 Ω17

∗ Ω22 − 2aS2

τM−τ0
Ω24

6aS1

τ0

6aS2

τM−τ0
0

∗ ∗ Ω33 Ω34 0
6aS2

τM−τ0
0

∗ ∗ ∗ Ω44 Ω45 Ω46 Ω47

∗ ∗ ∗ ∗ Ω55 0 −H3

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ Ω66 −H4

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ Ω77


,

Ω11 = Q1 + sym(H1A) + S11,

Ω14 = H1BGK +ATHT
2 ,

Ω15 = ATHT
3 − 6a

τ0
S1,

Ω17 = P +ATHT
5 −H1,

Ω22 = −Q1 +Q2 + S11 + S22,

Ω24 =
(1− a)

τM − τ0
S2,

Ω33 = −Q2 + S22,

Ω34 =
(1− a)

τM − τ0
ST

2 ,

Ω44 = −2(1− a)

τM − τ0
S2 + sym(H2BGK),

Ω45 = KTGTBTHT
3 ,

Ω46 = KTGTBTHT
4 ,

Ω47 = KTGTBTHT
5 −H2,

Ω55 = −12a

τ0
S1, Ω66 = − 12a

τM − τ0
S2,

Ω77 = (τ0S1 + (τM − τ0)S2)− sym(H5).

由于矩阵中的G是不确定项,本文通过下式进行转换:

G = Ĝ(I +L), (22)

因此,式(21)中的矩阵Ω可简写为

Ω = Ω̂ +Π, (23)

Ω̂已定义于式(10)中,且

Π =



0 0 0 Π14 0 0 0

∗ 0 0 0 0 0 0

∗ ∗ 0 0 0 0 0

∗ ∗ ∗ Π44 Π45 Π46 Π47

∗ ∗ ∗ ∗ 0 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ 0


, (24)

其中:

Π14 = H1BĜLK,

Π44 = sym(H2BĜLK),

Π45 = KTLTĜ
T
BTHT

3 ,

Π46 = KTLTĜ
T
BTHT

4 ,

Π47 = KTLTĜ
T
BTHT

5 ,

Π可进一步改写为

Π = sym(SLE), (25)

其中矩阵S和E已在式(10)中给出.通过引理3,式(23)
可化为

Ω = Ω̂ +Π 6 Ω̂ + ϵ−1SST + ϵETE. (26)

通过Schur补定理得到

Ω 6

Ω̂ S ϵET

∗ −ϵI 0

∗ ∗ −ϵI

 . (27)

由式(10)知, Ω< 0,这意味这V̇ (t,x(t))< 0,所以式
(9)是渐近稳定的.

下面进一步考虑其H∞特性. 令

Θ∞(t) =
w t

0
[zT(s)z(s)−γ2wT(s)w(s)]ds, (28)

可以证明,对于任意非零w(t) ∈ l2[0,∞), t > 0,有

Θ∞(t)6
w t

0
[zT(s)z(s)− γ2wT(s)w(s)]ds+

V (t,x(t)). (29)

值得注意的是,对式(28)关于t求导后

zT(t)z(t)− γ2wT(t)w(t) =
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φT(t)diag{CTC, 0, 0, 0, 0, 0, 0,−γ2I}φ(t),
(30)

其中

φ(t) = [ςT(t)w(t)]T.

将干扰项代入式(19),式(21)可以进一步化简为

V̇ (t,x(t)) 6 φT(t)

[
Ω +Ω1 Y

∗ −γ2I

]
φ(t), (31)

其中Ω1 = diag{CTC, 0, 0, 0, 0, 0, 0}, Y如式(10)所
示. 利用Schur补定理,式(31)可化为[

Ω +Ω1 Y

∗ −γ2I

]
=

Ω Z Y

∗ −I 0

∗ ∗ −γ2I

 , (32)

其中

Z = [CT 0 0 0 0 0 0]T.

结合式(27)和式(32),得到

Ψ =


Ω̂ S ϵET Z Y

∗ −ϵI 0 0 0

∗ ∗ −ϵI 0 0

∗ ∗ ∗ −I 0

∗ ∗ ∗ ∗ −γ2I

 . (33)

由式(10)可知, Ψ< 0,可得zT(t)z(t)− γ2wT(t)w(t)

+V̇ (t,x(t)) < 0成立,结合式 (29)可得 Θ̇∞(t) <

V̇ (t,x(t))+zT(t)z(t)−γ2wT(t)w(t).于是得 Θ̇∞(t)

< 0. 因此,对于任意非零的w(t) ∈ l2[0,∞),都
有∥z(t)∥ < γ∥w(t)∥.

注注注 2 定理1是一个多界依赖的鲁棒控制算法. 此算法

不仅依赖时滞积分不等式分割参数a和时滞界信息τ0, τM,还

依赖失效因子Ĝ. 值得指出的是通过调节分割参数a可以调整

不同时滞积分不等式的权重,从而实现降低结论保守性的作

用.

注注注 3 与文献[21]相比,本文进一步考虑了输入时滞和

可能发生执行器部分失效故障问题,从而对系统考虑的更加

真实准确. 与文献[16]相比,由于本文使用新的时滞处理方

法,因此本文的结果保守性更低,其比较结果见后续的数值例

子部分.

由于定理1还不是一个严格的LMI形式,因此无法
求解控制器增益.为了将其化为更加严格的LMI形式,
于是,基于定理1,可以进一步得到如下定理.

定定定理理理 2 对于给定的标量γ > 0, 0 6 a6 1, τ0,

τM, ϵ > 0, βn(n = 1, 2, 3, 4),如果存在矩阵P̄ > 0,

S̄1 > 0, S̄2 > 0, Q̄1> 0, Q̄2> 0,可逆矩阵X和任

意矩阵U使得下列不等式满足:

Ψ̄ < 0,

其中:

Ψ̄ =

Ω̄11

(1−3a)S̄1

τ0
0 Ω̄14 Ω̄15 β3XAT

∗ Ω̄22 − 2aS̄2

τM−τ0
Ω̄24 6

a

τ0
S̄1

6aS̄2

τM−τ0

∗ ∗ Ω̄33 Ω̄34 0
6aS̄2

τM−τ0
∗ ∗ ∗ Ω̄44 Ω̄45 Ω̄46

∗ ∗ ∗ ∗ Ω̄55 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ Ω̄66

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗

Ω̄17 BĜ 0 XCT B
0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

Ω̄47 β1BĜ ϵUT 0 β1B

−β2X
T β2BĜ 0 0 β2B

−β3X
T β3BĜ 0 0 β3B

Ω̄77 β4BĜ 0 0 β4B
∗ − ϵI 0 0 0

∗ ∗ − ϵI 0 0

∗ ∗ ∗ − I 0

∗ ∗ ∗ ∗ − γ2I



,

且有

Ω̄11 = Q̄1 + sym(AXT) + S̄11,

Ω̄14 = BĜU + β1XAT,

Ω̄15 = β2XAT +
6a

τ0
S̄1,

Ω̄17 = P̄ + β4XAT −XT,

Ω̄22 = −Q̄1 + Q̄2 + S̄11 + S̄22,

Ω̄24 =
(1− a)

τM − τ0
S̄2,

Ω̄33 = −Q̄2 + S̄22,

Ω̄34 =
(1− a)

τM − τ0
S̄

T

2 ,

Ω̄44 = −2(1− a)

τM − τ0
S̄2 + β1sym(BĜU),

Ω̄45 = β2U
TĜTBT,

Ω̄46 = β3U
TĜTBT,

Ω̄47 = β4U
TĜTBT − β1X

T,

Ω̄55 = −12a

τ0
S̄1,

Ω̄66 = − 12a

τM − τ0
S̄2,
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Ω̄77 = (τ0S̄1+(τM − τ0)S̄2)−β4X
T− β4X,

S̄11 = −(1 + 3a)

τ0
S̄1, S̄22 = −(1 + 3a)

τM − τ0
S̄2,

则闭环系统式(9)是渐近稳定且在零初始条件下对于
任意w(t) ∈ l2[0,∞)都有∥z(t)∥<γ∥w(t)∥. 此时得
到反馈增益矩阵如下:

K = U(XT)−1. (34)

证证证 在已获得的定理1中,令

H2= β1H1, H3= β2H1,

H4= β3H1, H5= β4H1,

对Ψ左乘

diag {H−1
1 ,H−1

1 ,H−1
1 ,H−1

1 ,H−1
1 ,

H−1
1 ,H−1

1 , I, I, I, I},

右乘

diag {H−T
1 ,H−T

1 ,H−T
1 ,H−T

1 ,H−T
1 ,

H−T
1 ,H−T

1 , I, I, I, I},

令

X = H−1
1 , Q̄1 = H−1

1 Q1H
−T
1 ,

Q̄2 = H−1
1 Q2H

−T
1 , P̄ = H−1

1 PH−T
1 ,

S̄1 = H−1
1 S1H

−T
1 , S̄2 = H−1

1 S2H
−T
1 ,

于是Ψ < 0可以化为式(33),即闭环系统是稳定的,并
且在零初始条件下对于任何的w(t) ∈ l2[0,∞)都有

∥z(t)∥ < γ∥w(t)∥.

4 仿仿仿真真真实实实验验验(Simulation experiment)
为了验证本文提出方法的有效性,本节在

MATLAB环境下对带挠性附件卫星姿态控制系统进
行仿真研究.以某型航天器为例,卫星俯仰轴的主轴
转动惯量为J = 35.72 kg ·m2,由于低频振动模态占
附件振动能量的主要部分,在此忽略高频振动模态的
影响,仅考虑挠性帆板的前二阶挠性模态,其振动模
态参数振动频率为ωi,阻尼比为ξi,耦合系数为Fi如表

1所示,假定航天器运行高度为500 km的高度轨迹,轨
道角速度为n=0.0011 rad/s,假定卫星初始姿态角和
角速度分别为θ(0)=0.08 rad, θ̇(0)=0.001 rad/s. 主
要参数如表1所示.

表 1 振动模态参数列表
Table 1 List of vibration modal parameters

振动模态
参数

1 2

振动频率ωi/(rad · s−1) 3.17 7.38
阻尼比ξi 0.0001 0.00015
耦合系数Fi 1.27814 0.91756

4.1 不不不同同同失失失效效效因因因子子子Ĝ对对对系系系统统统的的的影影影响响响(Effects of dif-
ferent failure factor Ĝ on the system)
取 Ĝ分别为 0.1, 0.4, 0.7, 1. 选取的最大延迟时间

τM = 0.8 s, τ0 = 0.001 s,并且取分解参数a为0.1, β1

= β2= β3= β4= 0.1, γ= 5, ϵ= 10,其他参数如表
2所示. 根据表2中的X , UT可求的针对于不同Ĝ的控

制器增益值K. 图2–3是对应的姿态角(θ)和姿态角速
度(θ̇)的响应曲线.从仿真图可以看出,当失效因子 Ĝ

值越小,即执行机构失效部分越大,姿态角、姿态角速
度重新恢复到稳定状态所需的调节时间越长.

表 2 不同Ĝ值下得到的X , UT

Table 2 X , UT under the different Ĝ

Ĝ X UT

0.1

[
0.0019 – 0.0003

– 0.0003 0.0001

] [
– 0.0001
– 0.0004

]

0.4

[
0.0088 – 0.0018

– 0.0018 0.0007

] [
– 0.0003
– 0.0012

]

0.7

[
0.0085 – 0.0017

– 0.0017 0.0006

] [
– 0.0003
– 0.0017

]

1

[
0.0093 – 0.0019

– 0.0019 0.0007

] [
– 0.0003
– 0.0021

]

图 2 不同Ĝ下的姿态角

Fig. 2 Attitude angle under different Ĝ

图 3 不同Ĝ下的姿态角速度

Fig. 3 Attitude angular velocity under different Ĝ
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4.2 不不不同同同时时时滞滞滞界界界 τM对对对系系系统统统的的的影影影响响响 (Effects of dif-
ferent time delay bound τM on the system)
当选取 Ĝ = 0.7,并选取分解系数 a为 0.1, γ = 5,

β1 = β2 = β3 = β4 = 0.1, ϵ = 10, τ0 = 0.001 s. 针
对不同的最大容许时滞上界τM,求得相应X , UT如

表3所示,利用K = U(XT)−1可进一步求的相应的

控制器增益K. 图4–5是对应的姿态角(θ)和姿态角速
度(θ̇)的响应曲线.从仿真图中可以发现,当延迟时间
增加时,控制量随之减小,姿态角、姿态角速度的调节
镇定过程产生较大振荡,可见控制器对时滞具有较高
的敏感性.

表 3 不同τM值下得到的X , UT

Table 3 X , UT under the different τM

τM/s X UT

0.1

[
0.1153 – 0.0060

– 0.0060 0.0006

] [
0.0008

– 0.0028

]

0.5

[
0.1175 – 0.0068

– 0.0068 0.0007

] [
0.0012

– 0.0027

]

0.8

[
0.0085 – 0.0017

– 0.0017 0.0006

] [
– 0.0003
– 0.0017

]

图 4 不同τM下的姿态角

Fig. 4 Attitude angle under different τM

图 5 不同τM下的姿态角速度

Fig. 5 Attitude angular velocity under different τM

4.3 不不不同同同分分分解解解参参参数数数a对对对系系系统统统的的的影影影响响响(Effects of dif-
ferent decomposition parameters a on the sys-
tem)
当选取Ĝ= 0.7,并选取β1= β2= β3= β4= 0.1,

γ= 5, ϵ = 10, τ0 = 0.001 s, τM = 0.5 s,针对不同分
解参数a进行仿真实验,结果如表4及图6–7所示. 其中
表 4是针对不同的 a,求得的X , UT,利用K = U ·
(XT)−1可进一步求的相应的控制器增益K. 图6–7是
对应的姿态角(θ)和姿态角速度(θ̇)的响应曲线.从仿
真结果可知,当a值取不同值时得出的仿真效果图并

不是随着a越大效果越好,亦或a越小,效果越好.分解
参数a在对系统进一步优化上有着积极的作用.

表 4 不同a值下得到的X , UT

Table 4 X , UT under the different a

a X UT

0.1

[
0.1175 – 0.0068

– 0.0068 0.0007

] [
– 0.0012
– 0.0027

]

0.2

[
0.1103 – 0.0058

– 0.0058 0.0006

] [
0.0012

– 0.0027

]

0.3

[
0.1138 – 0.0061

– 0.0061 0.0006

] [
0.0013

– 0.0027

]

图 6 不同a下的姿态角

Fig. 6 Attitude angle under different a

图 7 不同a下的姿态角速度

Fig. 7 Attitude angular velocity under different a
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4.4 与与与现现现有有有方方方法法法比比比较较较(Compared with existing me-
thods)
选取相同的参数并在相同的干扰条件下,图8–9是

本文所设计的控制器与文献[16]所设计的控制器以及
工业上常用的PID控制器的比较仿真图. 分解参数a取

其值为0.1,由于文献[16]没有考虑执行机构失效的问
题,令Ĝ = 1,图8–9分别对应的姿态角(θ)和姿态角速
度(θ̇)的响应曲线.

图8−9中: a)表示文献[16]的仿真结果; b)表示文
献[21]用PD控制响应的效果图,其中PD参数分别为
P = 4.3515, D = 17.2488; c) 表示相同条件下本文
的效果图. 从仿真比较图中可以看出,本文所设计的
控制器与文献[16]相比,无论是在振荡幅度还是在调
节时间上都更具有优势,然而由于对干扰的抑制效果
不强,因此在稳定时还有较小的振荡. 与文献[21]的
PD控制方法相比,本文在振荡幅度和对干扰的抑制效
果上都有较大的优势.

图 8 姿态角的比较图

Fig. 8 Comparison chart of attitude angle

图 9 姿态角速度的比较图

Fig. 9 Comparison chart of attitude angular velocity

5 结结结论论论(Conclusions)
本文针对执行器部分失效的挠性航天器,设计了

多界依赖的鲁棒容错状态反馈控制器. 在此控制器的
作用下,能确保闭环系统渐近稳定且满足给定干扰抑
制指标.本文所提的方法与其他方法相比,控制器设
计更灵活,保守性也更低. 仿真结果也进一步显示了
失效因子、时滞、时滞积分不等式分解参数对姿态

角、姿态角速度的影响,同时与其他控制方法相比,
也有较好的优势.
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