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航天器执行机构部分失效故障的鲁棒容错控制
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摘 要: 针对航天器在轨运行时受到外部干扰以及存在执行机构部分失效故障的问题,提出一种基于自适应滑模控

制的鲁棒容错控制方法. 该方法利用自适应算法估计执行机构故障的最小值,并通过设计滑模变结构控制器来实现

对故障的容错控制以及对干扰的抑制控制,无需精确获得执行机构故障值,从而使得设计的控制器对于故障具有一

定的鲁棒性. 仿真结果表明了该方法对于姿态调节过程中执行机构部分失效故障具有较强的容错能力.
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Abstract: A method of robust fault tolerant attitude control, based on adaptive sliding mode control is proposed for an

on-orbiting spacecraft in the presence of partial loss of actuator effectiveness and external disturbance. In this approach,

adaptive technique is employed to estimate the minimum value of actuator fault, and a sliding mode attitude controller is

then designed to achieve fault tolerant control and external disturbance rejection. For the designers, the real minimum value

of the fault is not required to be known in advance exactly, and the great robustness to fault is guaranteed. The simulation

results of an application to spacecraft attitude adjustment maneuver show that great fault tolerant capability can be achieved

even under partial loss of actuator effectiveness.
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1 引引引 言言言

为了完成高精度、高稳定度的航天任务,现代航

天器对控制系统可靠性和安全性等提出了很高的要

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工况. 轨航天器长时间工作在真

空、失重、高低温和强辐射的恶劣环境下, 以及长时

间工作导致的系统部件老化等因素将导致航天器执

行机构或传感器产生故障,从而影响航天器姿态控制

的精度甚至整个控制系统的稳定性、可靠性. 因此,实

现对这些故障的容错控制便显得尤为重要.

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[1-2], 且在航天器姿态控制方面有一定

的研究结果[3-4]. 文献 [5]应用时间滞后法设计了一种

被动容错控制器,实现在 4个飞轮故障情况下的姿态

跟踪控制,但所设计的控制器必须获得执行机构的故

障信息. [6]在航天器推力器失效的情况下,采用滑模

控制方法实现了姿态的跟踪控制.虽然该方法不需要

获得精确的故障信息且考虑了外干扰力矩问题,但必

须知道故障的最小值,从而使得所设计的控制器具有

一定的局限性. 为此, [7]应用两级卡尔曼滤波算法实

现对星敏感器和动量轮故障的估计, 然后重构控制

器, 从而实现对所检测出的故障的补偿,以达到主动

容错的目的. [8-9]也通过设计主动容错控制器来实

现在执行机构或者敏感器故障情况下的航天器姿态

控制.由于被动容错控制法只对特定的故障有效, 而

主动容错法需要通过设计故障检测与诊断 (FDD)来
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实时、在线地检测故障,无疑加大了星载计算机的负

担,同时FDD还存在故障误检等问题.目前控制界提

出了一种鲁棒容错方法,如 [10]针对执行机构和敏感

器故障问题,基于LMI方法提出了一种对于执行机构

和传感器失效具有完整性,且满足给定控制指标的输

出反馈𝐻∞鲁棒容错控制设计方法,但该方法只适用

于线性系统.针对非线性的挠性航天器姿态跟踪问题,

[11]在飞轮故障的情况下,提出了一种滑模容错控制

法, 该方法需要用到故障的最小值,而在实际的飞行

过程中,故障的最小值是很难精确获得的.

本文在上述研究结果的基础上, 针对受外干扰

力矩作用和含有执行机构部分失效故障的航天器姿

态控制问题,提出了一种基于自适应滑模控制的鲁棒

容错控制方法. 该方法能够有效地处理故障值为常

值、时变甚至随机的执行机构失效故障. 另一方面,该

方法采用自适应方法来估计故障的最小值,避免了精

确获得故障最小值的问题; 同时使用Lyapunov法分

析了滑动模态的存在性及系统的全局渐近稳定性. 最

后,将该控制方法应用于航天器的姿态调节容错控制.

仿真结果表明该方法在航天器受到外部干扰的情况

下, 能够实现对执行机构部分失效故障的容错控制,

具有一定的鲁棒性.

2 航航航天天天器器器数数数学学学模模模型型型

本文采用姿态四元数法来描述航天器姿态,其姿

态动力学方程和动学方程分别为[12]

𝐽𝜔̇ + 𝜔×𝐽𝜔 = 𝑢+ 𝑑, (1)

𝑞 =
1

2
𝐹 (𝑄)𝜔, (2)

𝑞0 = −1

2
𝑞T𝜔. (3)

其中: 𝑄 = (𝑞0, 𝑞
T)T表示本体坐标系和惯性坐标系间

的姿态四元数,且满足

𝐹 (𝑄) = 𝑞× + 𝑞0𝐸3, 𝑞
2
0 + 𝑞T𝑞 = 1, (4)

𝐸3为 3阶单位矩阵; 𝐽为航天器的转动惯量矩阵; 𝜔 =

[𝜔1 𝜔2 𝜔3]
T为星体相对于惯性系的角速度在本体系

中的投影;对于 ∀𝜁 = [𝜁1 𝜁2 𝜁3]
T, 𝜁×定义为

𝜁× =

⎡⎢⎣ 0 −𝜁3 𝜁2

𝜁3 0 −𝜁1

−𝜁2 𝜁1 0

⎤⎥⎦ ; (5)

𝑢为航天器的控制力矩; 𝑑为航天器受到的环境干扰

力矩.

式 (1)给出的航天器动力学模型并没有考虑执行

机构失效故障的情况. 现考虑执行机构部分失效故障

问题,并且将失效故障建模成乘积因子的形式, 则在

执行机构失效故障情况下的航天器动力学方程为

𝐽𝜔̇ + 𝜔×𝐽𝜔 = 𝐸(𝑡)𝑢+ 𝑑, (6)

其中𝐸(𝑡) = diag(𝑒1(𝑡), 𝑒2(𝑡), 𝑒3(𝑡))表示执行机构的

失效因子, 0 < 𝑒𝑖(𝑡) ⩽ 1, 𝑖 = 1, 2, 3, 𝑒𝑖(𝑡) = 1表示

第 𝑖个执行机构正常工作, 0 < 𝑒𝑖(𝑡) < 1表示第 𝑖个执

行机构部分失效但仍在工作.

对于含执行机构部分失效故障的航天器动力学

模型 (6),在全局范围内作如下假设.

假假假设设设 1 转动惯量矩阵 𝐽是正定、对称的.

假假假设设设 2 干扰力矩 𝑑有界,即

∥𝑑∥ ⩽ 𝑇𝑑, (7)

其中: 𝑇𝑑是未知常数; ∥⋅∥表示向量的 2范数.

至此,本文的控制目标可描述为:针对含执行机

构部分失效故障的航天器姿态控制系统 (2), (3)和 (6),

在假设 1和假设 2的前提下, 设计控制律𝑢确保闭环

系统渐近稳定,即当 𝑡 → ∞时,有 𝑞 → 0和𝜔 → 0.

3 滑滑滑模模模鲁鲁鲁棒棒棒容容容错错错控控控制制制器器器设设设计计计

通过变换,式 (6)可以改写为

𝐽𝜔̇ + 𝜔×𝐽𝜔 = 𝑢−Δ𝐸(𝑡)𝑢+ 𝑑, (8)

其中Δ𝐸(𝑡) = diag(1−𝑒1(𝑡), 1−𝑒2(𝑡), 1−𝑒3(𝑡)). 本文

仅考虑执行机构部分失效故障问题,即 0 < 𝑒𝑖(𝑡) ⩽ 1.

设 𝑒0 = min
𝑖=1,2,3

𝑒𝑖(𝑡),有 ∥Δ𝐸∥ = 1 − 𝑒0 < 1,这里定义

𝜂 = ∥Δ𝐸∥. 此时,选取滑模面为

𝑠 = 𝜔 + 𝑘𝑞, (9)

其中 𝑘 > 0. 有如下引理成立.

引引引理理理 1 若选择合适的控制器𝑢使得状态在选

取的滑模面 (9)上滑动[13], 则当 𝑡 → ∞时, 有 𝑞 → 0,

𝑞0 → 1以及𝜔 → 0.

定定定理理理 1 对于存在外部干扰力矩和执行机构部

分失效故障的航天器姿态控制系统 (2), (3)和 (6), 如

果假设 1和假设 2成立,且故障的最小值 𝑒0准确已知

时,设计如下滑模控制器:

𝑢 = 𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔 − 𝜌

𝑠

∥𝑠∥ − 𝑇𝑑
𝑠

∥𝑠∥ , (10)

˙̂
𝑇𝑑 = 𝑐0∥𝑠∥. (11)

其中

𝜌 =
𝜂

1− 𝜂

(∥∥∥𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔

∥∥∥+ 𝑇𝑑 + 𝜀0

)
,

𝑇𝑑为𝑇𝑑的估计值, 𝜀0和 𝑐0为正的常数. 则闭环系统

全局渐近稳定,即当 𝑡 → ∞时,有𝑞 → 0, 𝑞0 → 1以及

𝜔 → 0.

证证证明明明 选取Lyapunov函数

𝑉 =
1

2
𝑠T𝐽𝑠+

1

2𝑐0
𝑇 2
𝑑 , (12)

其中𝑇𝑑 = 𝑇𝑑 − 𝑇𝑑. 由式 (9)∼(11),将式 (12)两边同时

对时间求导,得到

𝑉̇ = 𝑠T𝐽(𝜔̇ + 𝑘𝑞)− 1

𝑐0
𝑇𝑑

˙̂
𝑇𝑑 =
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𝑠T
(
−Δ𝐸(𝑡)𝑢+ 𝑑− 𝜌

𝑠

∥𝑠∥ − 𝑇𝑑

)
− 1

𝑐0
𝑇𝑑

˙̂
𝑇𝑑 ⩽

− 𝑠TΔ𝐸(𝑡)𝑢− 𝜌∥𝑠T∥ ⩽

𝜂∥𝑠T∥
(
∥𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔∥+ 𝑇𝑑 + 𝜌

)
− 𝜌∥𝑠T∥ =

𝜂∥𝑠T∥
(
∥𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔∥+ 𝑇𝑑

)
−

(1− 𝜂)𝜌∥𝑠T∥ ⩽ −𝜀0𝜂∥𝑠T∥ ⩽ 0. (13)

由此可知, 𝑠是一致有界的, 且 lim
𝑡→∞

𝑉 (𝑡) = 𝑉 (∞)存

在.

对不等式 (13)两边积分得到

𝜀0
w ∞
0

∥𝑠T∥d𝑡 = 𝑉 (0)− 𝑉 (∞). (14)

利用Barbalat引理可知,当 𝑡 → ∞时,有 ∥𝑠T∥ →
0,即 𝑠 → 0. 由此根据引理 1可推导出

lim
𝑡→∞

𝑞(𝑡) = 0, lim
𝑡→∞

𝑞0(𝑡) = 1, lim
𝑡→∞

𝜔(𝑡) = 0. 2
由定理 1所设计的控制器𝑢可知, 𝑢必须准确获

得 𝜂的值,即必须获得各个执行机构故障 𝑒𝑖(𝑡)的最小

值 𝑒0. 而在实际的航天任务中, 此值较难准确获得,

即使能够获得也将大大降低系统的实时性. 为了解

决此问题,本文采用自适应方法来估计 𝜂的值,定义 𝜃

= 1/(1− 𝜂),从而给出定理 2.

定定定理理理 2 对于存在外部干扰力矩和执行机构失

效故障的航天器姿态控制系统 (2), (3)和 (6), 如果假

设 1和假设 2成立,在故障的最小值 𝑒0不能准确获得

的情况下,设计滑模控制器

𝑢 = 𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔 − 𝛾(𝑡)

𝑠

∥𝑠∥ − 𝑇𝑑
𝑠

∥𝑠∥ , (15)

𝛾(𝑡) = −𝜑+ 𝜃𝜑, (16)

˙̂
𝜃 = 𝑐1𝜑∥𝑠∥, (17)

˙̂
𝑇𝑑 = 𝑐0∥𝑠∥. (18)

其中: 𝜑 = ∥𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔∥ + 𝑇𝑑 + 𝜀0; 𝜃为 𝜃的

估计值; 𝜀0, 𝑐0和 𝑐1为正的控制常数. 则闭环系统是

全局渐近稳定,即当 𝑡 → ∞时,有 𝑞 → 0, 𝑞0 → 1以及

𝜔 → 0.

证证证明明明 选取Lyapunov函数

𝑉1 =
1

2
𝑠T𝐽𝑠+

1− 𝜂

2𝑐1
𝜃2 +

1

2𝑐0
𝑇 2
𝑑 , (19)

其中 𝜃 = 𝜃 − 𝜃. 由式 (15)∼(18),将式 (19)两边同时对

时间求导,得到

𝑉̇1 = 𝑠T𝐽(𝜔̇ + 𝑘𝑞)− 1

𝑐0
𝑇𝑑

˙̂
𝑇𝑑 − 1− 𝜂

𝑐1
𝜃
˙̂
𝜃 ⩽

𝑠T
(
−Δ𝐸(𝑡)𝑢− 𝛾(𝑡)

𝑠

∥𝑠∥
)
− 1− 𝜂

𝑐1
𝜃
˙̂
𝜃 =

− 𝑠TΔ𝐸(𝑡)𝑢+ (𝜑− 𝜃𝜑)∥𝑠∥ − 1− 𝜂

𝑐1
𝜃
˙̂
𝜃 ⩽

(1− 𝜃)𝜑∥𝑠T∥ − 1− 𝜂

𝑐1
𝜃
˙̂
𝜃+

𝜂∥𝑠T∥
(∥∥∥𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔

∥∥∥+ 𝑇𝑑 + 𝛾(𝑡)
)
⩽

(1− 𝜃)𝜑∥𝑠T∥+ 𝜂∥𝑠T∥(−𝜀0 + 𝜃𝜑)− 1− 𝜂

𝑐1
𝜃
˙̂
𝜃 ⩽

− 𝜀0𝜂∥𝑠T∥+ [1− (1− 𝜂)𝜃]𝜑∥𝑠T∥ − 1− 𝜂

𝑐1
𝜃
˙̂
𝜃 =

− 𝜀0𝜂∥𝑠T∥+ (1− 𝜂)𝜃𝜑∥𝑠T∥ − 1− 𝜂

𝑐1
𝜃
˙̂
𝜃 =

− 𝜀0𝜂∥𝑠T∥ ⩽ 0. (20)

由此可知, 𝑠一致有界,且 lim
𝑡→∞

𝑉 (𝑡) = 𝑉 (∞)存在.

对不等式 (20)两边积分得到

𝜀0𝜂
w ∞
0

∥𝑠T∥d𝑡 = 𝑉 (0)− 𝑉 (∞). (21)

由于 𝜂 > 0,利用Barbalat引理可知,当 𝑡 → ∞时,

有 ∥𝑠T∥ → 0,即 𝑠 → 0. 根据引理 1可推导出

lim
𝑡→∞

𝑞(𝑡) = 0, lim
𝑡→∞

𝑞0(𝑡) = 1, lim
𝑡→∞

𝜔(𝑡) = 0. 2
注注注 1 定理 2设计的滑模控制器𝑢并没有用到

𝜂的值,从而使得设计的控制器 (15)适合于所有执行

机构部分失效故障问题的容错控制.因为它不需要精

确获得故障的最小值,从而使得该控制器更具有工程

实现意义.

注注注 2 为了削弱滑模控制器 (15)中存在的抖振

现象, 本文应用线性函数 𝑠/(∥𝑠∥ + 𝜆)[14]来逼近控制

器 (15)中的非线性函数 𝑠/∥𝑠∥, 此时控制器 (15)可改

写为

𝑢 = 𝜔×𝐽𝜔 − 𝑘

2
𝐽𝐹 (𝑄)𝜔 − (𝛾(𝑡) + 𝑇𝑑)

𝑠

∥𝑠∥+ 𝜆
, (22)

其中𝜆为正的常数,为了实现较好的逼近效果, 𝜆取值

越小越好.

4 仿仿仿真真真结结结果果果

为了验证本文设计的容错控制器 (22)的有效性,

将该控制器应用于某航天器进行仿真分析.航天器的

转动惯量为

𝐽 =

⎡⎢⎣ 55.3 0.21 0.41

0.21 51.5 −0.34

0.41 −0.34 41.8

⎤⎥⎦ .

外干扰力矩选为[10]

𝑑1 = 𝐴0(3 cos(𝜔0𝑡) + 1),

𝑑2 = 𝐴0(1.5 sin(𝜔0𝑡) + 3 cos(𝜔0𝑡)),

𝑑3 = 𝐴0(3 sin(𝜔0𝑡) + 1).

其中: 𝐴0为外干扰力矩幅值,且𝐴0 = 1.5× 10−5 N⋅m;

𝜔0为航天器轨道角速度.在仿真中,航天器初始值设

定为

𝑄(0) = [0.963 1 − 0.1 − 0.15 − 0.2]T,

𝜔(0) = [0 0 0]T.

控制器控制参数选取为
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𝜀0 = 0.5, 𝑐0 = 0.25, 𝑐1 = 5, 𝑘 = 2, 𝜆 = 0.000 1.

在上述初值、外部干扰和参数变化的情况下,对

每种故障情形就以下 3种情况进行仿真比较:

1)在所有执行机构正常的情况下,采用本文设计

的控制器 (22);

2)在执行机构故障的情况下,采用本文设计的控

制器 (22);

3)在执行机构故障的情况下, 采用文献 [6]的自

适应容错控制法.

4.1 常常常值值值型型型故故故障障障仿仿仿真真真结结结果果果

针对常值型执行机构故障进行仿真,故障假设为⎧⎨⎩
𝑒1(𝑡) = 0.7, 𝑡 ⩾ 6;

𝑒2(𝑡) = 0.5, 𝑡 ⩾ 5;

𝑒3(𝑡) = 0.25, 𝑡 ⩾ 7.

(23)
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图 1 常值型故障下姿态四元数响应曲线
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图 2 常值型故障下控制力矩响应曲线

此外,执行机构在其他时间段内正常工作.

采用上述 3种情况中的控制器进行仿真,其姿态

四元数和控制力矩的时间响应曲线如图 1和图 2所

示. 由图 1可知,在控制器 (22)的作用下,无论执行机

构故障发生与否,航天器的姿态均在 7 s内达到稳定,

而文献 [6]设计的控制方法需要 30 s才能实现姿态的

稳定. 且由图 2可知, 后者所需的控制力矩要比控制

器 (22)大.

4.2 时时时变变变、、、随随随机机机型型型故故故障障障仿仿仿真真真结结结果果果

针对时变、随机型执行机构故障进行仿真,其中

执行机构故障𝐸(𝑡)采用文献 [6]中的故障模型,即对

于 𝑖 = 1, 2, 3有

𝑒𝑖(𝑡) = 0.7 + 0.15rand(𝑡𝑖) + 0.1 sin(0.5𝑡+ 𝑖π/3).

(24)

其中: 𝑡𝑖= mod (𝑡+Δ𝑡𝑖,Δ𝑇 ), Δ𝑡𝑖 = 0.4(𝑖−1), Δ𝑇 =

2.4, rand(𝑡𝑖)的定义参见文献 [6].

上述 3种情况控制器作用下的仿真结果如图 3

和图 4所示. 由图 3可知,控制器 (22)可以在 10 s内实

现航天器姿态的稳定控制,而且在执行机构正常或故

障的情况下, 姿态四元数时间响应基本相同,只有控

制力矩在 5∼7 s的时间段有细微的变化,如图 4所示.

这说明控制器 (22)不但对常值型故障,而且对时变、

随机型故障也具有良好的鲁棒性. 此外,由图 3可知,

尽管采用文献 [6]的自适应容错控制策略能够实现对

故障的容错控制,但需要 50 s才能完成姿态稳定操作.

最后, 为了更好地说明所设计控制器的有效性,

将上述仿真结果列于表 1. 对比表 1中的数据可知,本

文提出的控制器 (22)无论在常值型还是在时变、随机
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图 3 时变、随机型故障下姿态四元数响应曲线
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图 4 时变、随机型故障下控制力矩响应曲线

表 1 仿真结果比较

故障类型 控制算法 稳定时间/s 最大控制力矩/(N⋅m)

RFTC 7 6常值型故障 (23)
AFTC[6] 30 8

RFTC 10 6随机型故障 (24)
AFTC[6] 50 9

型执行机构故障的情况, 其姿态控制效果均优于文

献 [6]的结果.

5 结结结 论论论

为了实现对航天器执行机构部分失效故障的容

错控制,以及对外干扰力矩的处理, 结合滑模控制与

自适应控制基本理论,提出了一种鲁棒容错控制策略.

该方法不需要精确获得故障值,对故障具有一定的鲁

棒性. 另一方面,由于采用自适应法来估计故障的最

小值, 所设计的控制器不需要精确获得最小故障值,

从而大大提高了其工程实现价值.从仿真结果可以看

出,该容错控制方法在实现对执行机构部分失效故障

处理的同时,能够快速、高精度地实现姿态的稳定控

制.
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