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基于时变增益ESO的航天器无源姿态跟踪控制
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摘 要: 针对修正罗德里格参数描述的航天器姿态运动模型,利用扩张状态观测器 (ESO)研究无角速度测量下的
无源姿态跟踪控制问题.首先,为了削弱常值增益ESO中的峰化现象,设计一种时变增益ESO对角速度和系统的
总干扰进行估计;进一步考虑航天器姿态运动的无源特性,结合互连和阻尼分配无源控制 (IDA-PBC)理论及
backstepping思想设计跟踪控制律;最后,从理论上对闭环系统的稳定性进行严格证明.仿真结果验证了所提出控
制方法的有效性.
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Passive attitude tracking control of spacecraft based on time-varying gain
ESO
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Abstract: Passive attitude tracking control without angular velocity measurement is investigated based on the extended
state observer(ESO), for the spacecraft attitude motion model described by modified Rodrigues parameters. Firstly, to
weaken the peaking phenomenon in the constant gain ESO, a time-varying gain ESO is designed to provide estimations
of both angular velocity and total disturbance of the attitude motion system. Then, by considering the passivity property
of spacecraft attitude motion, combing the interconnection and damping assignment passivity-based control(IDA-PBC)
theory and the backstepping idea, the tracking control law is designed. Finally, the stability of the closed-loop system is
proved theoretically. Numerical simulations demonstrate the validity of the proposed control method.
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0 引 言

航天器的姿态控制作为完成对地观测、交会对

接等空间任务的基础环节,以及刚体姿态控制理论的
具体应用对象,一直受到控制理论界和工程界研究人
员的广泛关注[1-3].在全状态反馈的前提下,国内外学
者采用包括自适应控制[4]、backstepping控制[5]、滑模

控制[6]等多种方法对航天器姿态控制进行了研究,并
取得了丰富的成果. 但在实际情况中,出于成本、空
间等因素的考虑,航天器可能未安装陀螺仪等角速度
传感器,或者测量的角速度信号含有较大的噪声,此
时无法直接利用角速度反馈进行控制,因此有必要研
究无角速度测量前提下的航天器姿态控制方法.

一方面,现有文献中针对无角速度测量的航天器
姿态控制的方法可分为两类:一是根据姿态运动模
型的无源特性[7-9],即单独考察角速度运动方程时,输
入力矩和角速度之间存在无源关系,因此可通过构
造另一个无源系统获得姿态角的近似微分来提供阻

尼,保证系统的稳定性;二是根据航天器的输入力矩
和姿态角输出来构造观测器[10-12],获得角速度的估
计值用于反馈控制.对于第1类方法,证明稳定性的
主要依据是Barbalat引理,理论上只能保证无干扰情
形下系统的渐近稳定性,而航天器在空间轨道运行时
不可避免地会受到外部扰动,同时航天器自身的转动
惯量等参数也存在不确定性,从而限制了第1类方法
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的进一步应用.对于第 2类方法,文献 [10]基于部分
Lyapunov函数严格化理论,设计了平滑角速度观测
器,在无干扰情形下能够保证角速度观测误差的渐近
收敛;文献 [11]结合重新定义的角速度估计误差和切
换逻辑设计角速度观测器,在无干扰情形下能够保证
角速度观测误差的指数收敛.但文献 [10]和文献 [11]
均无法直接应用于干扰情形下的姿态跟踪控制.文
献 [12]基于浸入与不变流形理论设计了角速度观测
器,但只能保证常值干扰情形下系统的稳定性.
文献 [10-12]本质上属于对干扰的被动抑制,由

于理论上无法保证存在一般干扰情形下的稳定性,系
统的性能受限于实际干扰的特性.针对干扰的主动
抑制控制,以扩张状态观测器 (ESO)为核心的自抗扰
控制方法近年来得到了越来越多的关注[13-15], ESO
通过将系统的内外部扰动之和作为扩张状态进行

实时估计,从而可在控制律设计中对估计的总扰动
进行补偿,提升系统的性能.文献 [16-17]首次给出了
ESO的收敛性理论证明,对于线性ESO,特别是常值
增益ESO的Lyapunov函数可以严格构造;但对于非
线性ESO,收敛性理论证明需要假设Lyapunov函数
的存在,不便于控制律的设计和分析,因此对ESO的
后续应用研究主要针对线性情形[18-20].在线性情形
下,由于ESO初值和系统初值不一致,会使得常值增
益ESO出现峰化现象 (peaking phenomenon)[21-22],不
利于闭环系统稳定.

另一方面,在能够获取角速度测量的前提下,现
有文献中的全状态反馈控制方法大都是从Lyapunov
函数出发,利用控制力矩消除角速度运动模型中的非
线性项[2-6].从能量角度看,稳定性的本质是为了衰减
能量,而角速度运动模型中包含的角速度和角动量叉
积项是不影响能量衰减的,在控制律设计中没有必要
消除.由Acosta等[23-25]提出的互连和阻尼分配无源

控制 (IDA-PBC)理论充分考虑了这一点,通过将系统
模型表示为端口受控哈密顿 (PCH)形式,利用互连结
构矩阵表示能量的分配关系,最后注入阻尼矩阵来保
证系统具有期望的特性. IDA-PBC理论在温度控制
系统[26]、机械系统[27]、感应电机系统[28]等领域具有

广泛的应用,但在航天器姿态系统领域的应用还比较
少见.
考虑到上述两方面情况,本文针对修正罗德里格

参数描述的航天器姿态运动模型,首先设计一种时
变增益ESO对角速度和系统的总干扰进行估计,在
保证观测误差收敛的同时,削弱常值增益ESO的峰
化现象;进一步结合 IDA-PBC理论和backstepping思

想,设计姿态跟踪控制律,利用Lyapunov函数从理论
上证明闭环系统一致最终有界稳定.数值仿真结果
表明,所提方法能够保证姿态跟踪误差的收敛性,并
有效削弱峰化现象的影响,降低对控制力矩范数的要
求,便于工程应用.

1 航天器姿态模型

以修正罗德里格参数表示时,航天器的姿态运动
方程可以写为σ̇ = G(σ)ω,

Jω̇ + ω×Jω = τ + τd.
(1)

其中:σ = [σ1, σ2, σ3]
T为修正罗德里格参数;G(σ)

=
1

4
[(1−σTσ)I3 + 2σ× + 2σσT],σ×为σ组成的反

对称阵,即

σ× =


0 −σ3 σ2

σ3 0 −σ1
−σ2 σ1 0

 ;

ω = [ω1, ω2, ω3]
T
为航天器本体系下的角速度;J =

JT > 0为航天器的转动惯量阵; τ为控制力矩; τd为
转动惯量不确定性、外部扰动等引起的总干扰力矩.
对于系统(1),有如下假设:
假设1 τd可导,且存在常数Md > 0使得∥τd∥

⩽Md, ∥τ̇d∥ ⩽Md.

2 线性时变ESO设计
令x1 = σ,x2 = G(σ)ω,则由式(1)有ẋ1 = x2,

ẋ2 = f(x1,x2) + g(x1)τ + τ̄d.
(2)

其中

f(x1,x2) = Ġ(x1)G
−1(x1)x2 −G(x1)J

−1·

[G−1(x1)x2]
×JG−1(x1)x2,

g(x1) = G(x1)J
−1,

τ̄d = G(x1)J
−1τd.

由G(x1)的表达式可知

Ġ(x1) = −1

2
xT
1 x2I3 +

1

2
x×
2 +

1

2
x2x

T
1 +

1

2
x1x

T
2 .

(3)

结合式(3),f(x1,x2)的表达式可以进一步写为

f(x1,x2) =

− 1

2
xT
1 x2G

−1(x1)x2 +
1

2
x×
2 G

−1(x1)x2+

1

2
x2x

T
1 G

−1(x1)x2 +
1

2
x1x

T
2 G

−1(x1)x2−

G(x1)J
−1[G−1(x1)x2]

×JG−1(x1)x2. (4)
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取扩张状态x3 = τ̄d,则系统方程可以写为
ẋ1 = x2,

ẋ2 = f(x1,x2) + g(x1)τ + x3,

ẋ3 = ˙̄τd.

(5)

针对系统(5),设计ESO如下:
˙̂x1 = x̂2 +L1(t)[x1 − x̂1],

˙̂x2 = f(x1, x̂2) + g(x1)τ + x̂3 +L2(t)[x1 − x̂1],

˙̂x3 = L3(t)[x1 − x̂1],

(6)

其中Li(t) = diag{li(t), li(t), li(t)}, li(t)为时变增益
系数, i = 1, 2, 3.
对于系统(5)和ESO(6),进一步有如下假设:
假设2 存在常数M > 0使得∥x1∥ ⩽ M , ∥x2∥

⩽M , ∥x̂1∥ ⩽M , ∥x̂2∥ ⩽M .
定义观测误差ηi = xi − x̂i, i = 1, 2, 3,则有

η̇1 = η2 −L1(t)η1,

η̇2 = η3 −L2(t)η1 +∆f ,

η̇3 = −L3(t)η1 + ˙̄τd,

(7)

其中∆f = f(x1,x2) − f(x1, x̂2).系统 (7)对于
ηi的每一个分量而言,本质上是解耦的,即设ηi =

[ηi,1, ηi,2, ηi,3]
T,则有

η̇1,j

η̇2,j

η̇3,j

 = A(t)


η1,j

η2,j

η3,j

+ b ˙̄τd,j + b2∆fj ,

j = 1, 2, 3. (8)

其中: ˙̄τd,j和∆fj分别为 ˙̄τd和∆f 的第j个分量,

A(t) =


−l1(t) 1 0

−l2(t) 0 1

−l3(t) 0 0

 ,
b = [0 0 1]T, b2 = [0 1 0]T.

为了分析系统 (8)的稳定性,考虑与系统 (8)对应
的辅助系统

˙̄η1,j

˙̄η2,j

˙̄η3,j

 = A(t)


η̄1,j

η̄2,j

η̄3,j

+ b ˙̄τd,j , j = 1, 2, 3. (9)

与系统(9)对应的标准型为
ξ̇1

ξ̇2

ξ̇3

 = Ac(t)


ξ1

ξ2

ξ3

+ bc ˙̄τd,j , j = 1, 2, 3. (10)

其中

Ac(t) =


0 1 0

0 0 1

−a1(t) −a2(t) −a3(t)

 ,
bc = b = [0 0 1]T,

ai(t)为与 li(t)有关的函数,且满足以下假设:
假设3 ai(t)有界且三阶连续可导.
令 η̄ = [η̄1,j , η̄2,j , η̄3,j ]

T, ξ = [ξ1, ξ2, ξ3]
T.与 η̄系

统对应的可控性矩阵为

U(t) = [p1(t),p2(t),p3(t)].

其中

p1(t) = b,

p2(t) = −A(t)p1(t) + ṗ1(t),

p3(t) = −A(t)p2(t) + ṗ2(t).

由A(t)和b的表达式可得

U(t) =


0 0 1

0 −1 0

1 0 0

 .
同理,与ξ系统对应的可控性矩阵为

U c(t) =


0 0 1

0 −1 −a3(t)
1 a3(t) −a2(t) + a23(t) + ȧ3(t)

 .
则从 η̄系统到ξ系统的坐标变换矩阵[22,29]为

F (t) = U c(t)U
−1(t) =

1 0 0

−a3(t) 1 0

−a2(t) + a23(t) + ȧ3(t) −a3(t) 1

 .
由假设 3可知,F−1(t)存在且有界,具体表达式

为

F−1(t) =


1 0 0

a3(t) 1 0

a2(t)− ȧ3(t) a3(t) 1

 .
进一步,由ξ = F (t)η̄可得A(t) = F−1(t)(Ac(t)F (t)− Ḟ (t)),

b = F−1(t)bc.

由F (t)、b和bc的表达式可知上式中的第2式是
成立的,由上式中的第1式有

l1(t) = a3(t),

l2(t) = a2(t)− 2ȧ3(t),

l3(t) = a1(t) + ä3(t)− ȧ2(t).

(11)

由式 (11)可知, li(t)可以表示为ai(t)的函数,通



196 控 制 与 决 策 第33卷

过设计 ai(t)来保证系统 (10)稳定,从而有助于揭示
ESO的稳定性.一旦得到合适的ai(t),则ESO的参数
也随之确定.设与系统(10)对应的PD特征值和SD特
征值分别为ρi(t)和µi(t)

[22,29],定义

T0(t) = T1(t) = 1,

T 2(t) =

[
1 1

ρ1(t) ρ2(t)

]
,

T 3(t) =
1 1 1

ρ1(t) ρ2(t) ρ3(t)

ρ̇1(t) + ρ21(t) ρ̇2(t) + ρ22(t) ρ̇3(t) + ρ23(t)

 ,
则有
µi(t) = ρi(t) + Ṫi(t)/Ti(t)− Ṫi−1(t)/Ti−1(t),

κi,j(t) = κ̇i−1,j(t)− µi(t)κi−1,j(t) + κi−1,j−1(t).

i = 1, 2, 3, j = 1, 2, 3.

(12)

其中:κn,0(t) = 0,κn,n+1(t) = 0,n = 0, 1, 2;T2(t)
和T3(t)分别为T 2(t)和T 3(t)对应的行列式.根据式
(12)递推计算出的κ3,j(t)对应于ai(t),即有a1(t) =

κ3,1(t), a2(t) = κ3,2(t), a3(t) = κ3,3(t).因此,系统
(10)的稳定性最终归结于 ρi(t)的设计.对于线性时
不变系统, ρi(t)即对应于系统矩阵的特征值.
根据上述分析,有以下引理.
引理1 设ρi(t)为实数且满足如下条件: 1) ρi(t)

有界且三阶连续可导; 2)由式 (12)计算出的a3,j(t)满

足假设3; 3)存在常数c > 0使得ρi(t) ⩽ −c < 0.则
系统χ̇ = A(t)χ和χ̇c = Ac(t)χc是指数稳定的.
证明 由条件 1)∼条件 3)可知T 3(t)非奇异且

连续可导,令χz = T−1
3 (t)χc,则有

χ̇z = Ṫ
−1

3 (t)χc + T−1
3 (t)χ̇c =

[Ṫ
−1

3 (t) + T−1
3 (t)Ac(t)]T 3(t)χz =

Az(t)χz,

其中

Az(t) = diag{ρ1(t), ρ2(t), ρ3(t)}.

根据条件 3),取对称正定阵 P z(t)为单位阵,
Lyapunov函数V1(χz) = χT

zP z(t)χz,则有

V̇1(χz) =

χT
z [Ṗ z(t) + P z(t)Az(t) +AT

z (t)P z(t)]χz =

2χT
zAzχz ⩽ −2c∥χz∥2 < 0.

由上式可知χz系统是指数稳定的.设χz系统的状态

转移矩阵为Φz(t, t0),则存在常数k1 > 0和k2 > 0使

得

∥Φz(t, t0)∥ ⩽ k1e−k2(t−t0), ∀t ⩾ t0.

设χc和χ系统的状态转移矩阵分别为Φc(t, t0)

和Φx(t, t0),则有

∥Φc(t, t0)∥ = ∥T 3(t)Φz(t, t0)T
−1
3 (t)∥ ⩽

∥T 3(t)∥∥T−1
3 (t)∥∥Φz(t, t0)∥,

∥Φx(t, t0)∥ = ∥F−1(t)Φc(t, t0)F (t)∥ ⩽

∥F (t)∥∥F−1(t)∥∥Φc(t, t0)∥.

由于T 3(t),T−1
3 (t),F (t),F−1(t)均存在,且连续

有界,存在常数k3 > 0和k4 > 0使得

∥Φc(t, t0)∥ ⩽ k3e−k2(t−t0),

∥Φx(t, t0)∥ ⩽ k4e−k2(t−t0), ∀t ⩾ t0.

从而χ和χc系统是指数稳定的. 2
根据引理1,进一步有以下定理.
定理1 若ρi(t) ⩽ −c1

ε
< 0,且满足引理1中的

条件, c1 > 0, 0 < ε ≪ 1,则 lim
t→∞

∥η(t)∥ = O(ε),其中
η = [ηT

1 ,η
T
2 ,η

T
3 ]

T.
证明 令

P η(t) = (T−1
3 (t)F (t))T(T−1

3 (t)F (t)),

根据引理1中的条件可知P η(t)有界连续可导,且为
对称正定矩阵.由

χz = T−1
3 (t)χc = T−1

3 (t)F (t)χ

可知

χ̇z =
d(T−1

3 (t)F (t))

dt χ+ T−1
3 (t)F (t)χ̇ =[d(T−1

3 (t)F (t))

dt +

T−1
3 (t)F (t)A(t)

]
(T−1

3 (t)F (t))−1χz.

进一步,由χ̇z = Az(t)χz可知有如下关系成立:[d(T−1
3 (t)F (t))

dt + T−1
3 (t)F (t)A(t)

]
=

Az(t)T
−1
3 (t)F (t),

从而有

Ṗ η(t) + P η(t)A(t) +AT(t)P η(t) =

2
d
(
T−1

3 (t)F (t)
)T

dt (T−1
3 (t)F (t))+

2(T−1
3 (t)F (t))T(T−1

3 (t)F (t))A(t) =

2(T−1
3 (t)F (t))TAz(t)T

−1
3 (t)F (t).

对于系统 (8),令 η̃ = [η1,j , η2,j , η3,j ]
T,选取

Lyapunov函数为V2(η̃) = η̃TP η(t)η̃,则V2(η̃)沿系统

的导数为
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V̇2(η̃) =

2η̃T (
T−1

3 (t)F (t)
)T

Az(t)T
−1
3 (t)F (t)η̃+

2η̃TP η(t)[0, ˙̄τd,j ,∆fj ]
T.

由Az(t)的组成可知,存在常数c2 > 0使得

η̃T(T−1
3 (t)F (t))TAz(t)T

−1
3 (t)F (t)η̃ ⩽

− c2
ε
∥T−1

3 (t)F (t)η̃∥2 =

− c2
ε
η̃TP η(t)η̃.

由P η(t)的性质可知,存在常数c3、c4和c5 > 0使

得

c3∥η̃∥2 ⩽ η̃TP η(t)η̃ ⩽ c4∥η̃∥2,

∥P η(t)∥ ⩽ c5.

从而有

V̇2(η̃) ⩽ −2c2c3
ε

∥η̃∥2 + 2c5∥η̃∥∥[0, ˙̄τd,j ,∆fj ]T∥.

进一步,令

V3(η) = ηTP (t)η,

P (t) = diag{P η(t),P η(t),P η(t)},

则有

V̇3(η) ⩽ −2c2c3
ε

∥η∥2 + 2c5∥η∥(∥ ˙̄τd∥+ ∥∆f∥).

由假设2可知

∥G(x1)∥ =
1 + xT

1 x1

4
⩽ 1 +M2

4
,

∥G−1(x1)∥ =
∥∥∥ 16

(1 + xT
1 x1)2

∥∥∥ =
4

1 + xT
1 x1

⩽ 4,

从而有

∥ − xT
1 x2G

−1(x1)x2 + xT
1 x̂2G

−1(x1)x̂2∥ =

∥xT
1 x2G

−1(x1)η2 + xT
1 η2G

−1(x1)x̂2∥ ⩽

8M2∥η2∥. (13)

同理有

∥x×
2 G

−1(x1)x2−x̂×
2 G

−1(x1)x̂2∥ ⩽ 8M∥η2∥, (14)

∥x2x
T
1 G

−1(x1)x2−x̂2x
T
1 G

−1(x1)x̂2∥ ⩽ 8M2∥η2∥,
(15)

∥x1x
T
2 G

−1(x1)x2−x1x̂
T
2 G

−1(x1)x̂2∥ ⩽ 8M2∥η2∥,
(16)

∥ −G(x1)J
−1[G−1(x1)x2]

×JG−1(x1)x2+

G(x1)J
−1[G−1(x1)x̂2]

×JG−1(x1)x̂2∥ ⩽
8λ1M(1 +M2)

λ2
∥η2∥. (17)

其中:λ1 = λmax(J),λ2 = λmin(J).
结合式(13)∼ (17)可知

∥∆f∥ ⩽Mf∥η2∥,

Mf = 4M
[
1 + 3M +

2λ1
λ2

(1 +M2)
]
.

进一步,由假设1可知

∥ ˙̄τd∥ = ∥Ġ(x1)J
−1τd +G(x1)J

−1τ̇d∥ ⩽M∆,

M∆ =
Md(7M

2 + 2M + 1)

4λ2
,

从而有

V̇3(η) ⩽

− 2c2c3
ε

∥η∥2 + 2c5Mf∥η∥2 + 2c5M∆∥η∥.

取0 < ε ⩽ min
{
1,

c2c3
2c5Mf

}
,则有

V̇3(η) ⩽− c2c3
ε

∥η∥2 + 2c5M∆∥η∥ ⩽

− c2c3
εc4

V3(η) + 2

√
c3
c3

c5M∆

√
V3(η).

进一步,由
d
dt

√
V3(η) =

1

2
√
V3(η)

d
dtV3(η)

可得

d
dt

√
V3(η) ⩽ − c2c3

2εc4

√
V3(η) +

√
c3
c3

c5M∆,

从而有

∥η(t)∥ ⩽

√
V3(η(t))

c3
⩽√

V3(η(0))

c3
e−

c2c3
2εc4

t +
c5M∆

c3

w t

0
e−

c2c3
2εc4

(t−s)ds.

由上式可知,当t→ ∞时, ∥η(t)∥ → O(ε). 2
注1 定理1本质上是在引理1的基础上,对时变

增益ESO观测误差的分析.在引理1中已证明了,当
与线性时变系统矩阵对应的PD特征值ρi(t) < 0,且
足够光滑时,线性时变系统指数稳定.在ρi(t)确定的

情况下,通过式 (11)和 (12)可以计算出对应的ESO时
变增益 li(t).定理1的结论表明,若ρi(t)取为1/ε的同

阶量,则ESO观测误差的界趋于ε的同阶量.

3 IDA-PBC控制器设计
设C(σ)为与σ对应的姿态矩阵,其具体表达式

为

C(σ) =

I3 − 4
1− σTσ

(1 + σTσ)2
σ× +

8

(1 + σTσ)2
(σ×)2.

期望的姿态运动模型为

σ̇r = G(σr)ωr.

其中:σr为期望的姿态,ωr为期望的角速度.针对期
望的姿态运动,有如下假设:



198 控 制 与 决 策 第33卷

假设4 存在常数Mr > 0,使得∥σr∥ ⩽ Mr,
∥ωr∥ ⩽Mr, ∥ω̇r∥ ⩽Mr.
定义姿态和角速度跟踪误差状态分别为xc1和

xc2,且分别满足

C(xc1) = C(σ)CT(σr),

xc2 = J [ω −C(xc1)ωr],

则有 ẋc1 = G(xc1)J
−1xc2,

ẋc2 = SJ−1xc2 + τ̄ + τd.
(18)

其中

τ = (C(xc1)ωr)
×JC(xc1)ωr + JC(xc1)ω̇r + τ̄ ,

S = (Jω)× − (C(xc1)ωr)
×J − J(C(xc1)ωr)

×

为反对称阵; τ̄为待设计的部分.
根据backstepping思想,有

ẋc1 =

−D1xc1+G(xc1)J
−1[xc2+JG

−1(xc1)D1xc1].

(19)

其中:D1为正定对称阵,−JG−1(xc1)D1xc1为xc2

的虚拟指令.令

z1 = xc1,

z2 = xc2 + JG−1(xc1)D1xc1,

则有

ż1 = −D1z1 +G(z1)J
−1z2. (20)

结合式(18)和(20),并取哈密顿函数为

H(z1, z2) =
1

2
(zT

1 z1 + zT
2 J

−1z2),

可直接写出期望的闭环系统PCH形式为[
ż1

ż2

]
=

[
−D1 G(z1)

−GT(z1) S −D2

]
∇H(z1, z2). (21)

由式(21)有

ż2 = −GT(z1)
∂H

∂z1
+ (S −D2)

∂H

∂z2
. (22)

而由式(18)和z2的表达式有

ż2 =

ẋc2 + JĠ−1(xc1)D1xc1 + JG−1(xc1)D1ẋc1 =

SJ−1xc2 + τ̄ + τd + JḠ(xc1)D1xc1+

JG−1(xc1)D1G(xc1)J
−1xc2. (23)

其中

Ḡ(xc1) = −G−1(xc1)Ġ(xc1)G
−1(xc1).

结合式(22)和(23)可得

τ̄ =

{[(S −D2)G
−1(xc1)−

JḠ(xc1)]D1 −GT(xc1)}xc1−

[D2 + JG−1(xc1)D1G(xc1)]J
−1xc2 − τd. (24)

角速度项和干扰项只能取估计值,因此实际的控
制指令取为

ˆ̄τ =

{[(Ŝ −D2)G
−1(xc1)− J ˆ̄G(xc1)]D1−

GT(xc1)}xc1 − [D2+

JG−1(xc1)D1G(xc1)]J
−1x̂c2 − τ̂d. (25)

其中

Ŝ =

(JG−1(x1)x̂2)
× − (C(xc1)ωr)

×J−

J(C(xc1)ωr)
×,

x̂c2 = J [G−1(x1)x̂2 −C(xc1)ωr],

ˆ̄G(xc1) = −G−1(xc1)
˙̂
G(xc1)G

−1(xc1),

˙̂
G(xc1) =

− 1

2
xT
c1G(xc1)J

−1x̂c2I3 +
1

2
[G(xc1)J

−1x̂c2]
×+

1

2
G(xc1)J

−1x̂c2x
T
c1 +

1

2
xc1[G(xc1)J

−1x̂c2]
T,

τ̂d = JG−1(x1)x̂3.

4 闭环系统稳定性分析

针对第 2节设计的时变增益ESO和第 3节设计
的控制律,有以下定理.
定理2 在时变增益ESO(6)和控制律 (25)的作

用下,航天器姿态闭环系统一致最终有界稳定,且稳
定的界为O(

√
ε).

证明 选取闭环系统的Lyapunov函数为

V (ν) = V3(η) +H(z1, z2),

ν = [ηT, zT
1 , z

T
2 ]

T.

由第 2节和第 3节的分析可知,V (ν)正定且径向无

界,设

λ3 = λmax(D1),

λ4 = λmin(D1),

λ5 = λmax(D2),

λ6 = λmin(D2),

则有

V̇ (ν) =

V̇3(η) + Ḣ(z1, z2) ⩽
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− c2c3
ε

∥η∥2 − λ4∥z1∥2 − λ6∥z2∥2+

2c5M∆∥η∥+ zT
2 J

−1(ˆ̄τ − τ̄ ).

由式(20)和(21)可得

ˆ̄τ − τ̄ =

[(Ŝ − S)G−1(xc1)− J( ˆ̄G(xc1)−

Ḡ(xc1))]D1xc1 − [D2+

JG−1(xc1)D1G(xc1)]J
−1(x̄c2 − xc2)− (τ̂d − τd).

对上式右端的每一项进一步处理,有

∥Ŝ − S∥ = ∥JG−1(x1)η2∥ ⩽ 4λ1∥η∥,

∥J−1(x̄c2 − xc2)∥ = ∥G−1(x1)η2∥ ⩽ 4∥η∥,

∥τ̂d − τd∥ = ∥JG−1(x1)η3∥ ⩽ 4λ1∥η∥,

∥ ˆ̄G(xc1)− Ḡ(xc1)∥ ⩽

∥G−1(xc1)∥2∥ ˙̂
G(xc1)− Ġ(xc1)∥ ⩽

16∥ ˙̂
G(xc1)− Ġ(xc1)∥.

∥ ˙̂
G(xc1)−Ġ(xc1)∥的表达式可以进一步处理为

∥ ˙̂
G(xc1)− Ġ(xc1)∥ ⩽
1

2
{∥xT

c1G(xc1)J
−1(x̂c2 − xc2)I3∥+

∥[G(xc1)J
−1(x̂c2 − xc2)]

×∥+

∥G(xc1)J
−1(x̂c2 − xc2)x

T
c1∥+

∥xc1[G(xc1)J
−1(x̂c2 − xc2)]

T∥} ⩽

2∥G(xc1)∥(3∥xc1∥+ 1)∥η∥.

设满足C(xc1) = C(σ)CT(σr)的解为xc1 =

s(σ,σr),由C(σ)的表达式可知函数s的每一个分量

关于σ 和σr是连续的,因此存在与M和Mr有关的

常数Ms,使得∥xc1∥ = ∥s(σ,σr)∥ ⩽Ms,从而有

∥ ˙̂
G(xc1)− Ġ(xc1)∥ ⩽ (M2

s + 1)(3Ms + 1)

2
∥η∥.

结合前面的分析可知

∥ ˆ̄τ − τ̄∥ ⩽Mτ∥η∥,

Mτ = 4λ1{[2(M2
s + 1)(3Ms + 1) + 4]λ3Ms+

λ3(M
2
s + 1) + 1}+ λ5.

进一步,由Young不等式[30]有

zT
2 J

−1(ˆ̄τ − τ̄ ) ⩽ Mτ

λ2
∥z2∥∥η∥ ⩽

λ6
2
∥z2∥2 +

M2
τ

2λ22λ6
∥η∥2.

从而有

V̇ (ν) ⩽

− c2c3
ε

∥η∥2 − λ4∥z1∥2 −
λ6
2
∥z2∥2+

2c5M∆∥η∥+
M2

τ

2λ22λ6
∥η∥2 ⩽

− c2c3
2ε

∥η∥2 −
(c2c3

2ε
− M2

τ

2λ22λ6

)
∥η∥2+

2c5M∆∥η∥ − λ4∥z1∥2 −
λ6
2
∥z2∥2.

取0 < ε ⩽ min
{c2c3λ22λ6

M2
τ

,
c2c3

2c5Mf , 1

}
,则有

V̇ (ν) ⩽

− c2c3
2ε

∥η∥2 − λ4∥z1∥2 −
λ6
2
∥z2∥2 + 2c5M∆∥η∥ ⩽

− c2c3
4ε

(
∥η∥ − 4c5M∆ε

c2c3

)2

− c2c3
4ε

∥η∥2−

λ4∥z1∥2 −
λ6
2
∥z2∥2 +

6c25M
2
∆ε

c2c3
⩽

− c6
2
∥ν∥2 −

(c6
2
∥ν∥2 − 6c25M

2
∆ε

c2c3

)
.

其中c6 = min
{c2c3

4ε
, λ4,

λ6
2

}
.由上式可知,∀∥ν∥ >

2

√
3ε

c2c3c6
c5M∆,有

V̇ (ν) ⩽ −c6
2
∥ν∥2 < 0.

由于V (ν)正定且径向无界,闭环系统一致最终有界
稳定,且最终的界为O(

√
ε). 2

5 仿真验证

为了验证所提出的ESO设计方法和 IDA-PBC控
制方法的有效性,采用文献 [8]中的模型和控制参数
进行对比仿真.航天器初始姿态矩阵为

C(σ(0)) = I3,

初始角速度为

ω(0) = [0.1, 0.1, 0.1]Trad/s,

转动惯量阵为

J = diag{22, 23, 24} kg · m2,

转动惯量阵不确定性为

∆J =

 0.8 0.3 −0.6

0.3 0.5 0.4

−0.6 0.4 0.3

 kg · m2,

外部干扰力矩为

d =

[0.5 sin(0.1t), 0.3 cos(0.2t), 0.25 · sin(0.2t)]N · m,

期望的姿态矩阵初始值为

C(σr(0)) =


1 0 0

0 cos
(179
180

π
)

sin
(179
180

π
)

0 − sin
(179
180

π
)

cos
(179
180

π
)
 ,
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期望的角速度为

ωr = 0.1[sin(t/40), cos(t/50), sin(t/60)]Trad/s.

根据第 2节中的分析,对于时变 ESO参数,取
ρi(t) = ρ̄iϖ(t), ρ̄i为常数,表示ρi(t)的名义值, i =

1, 2, 3.则由式(12)可知,相应的ai(t)表达式为

a1(t) = −ρ̄1ρ̄2ρ̄3ϖ3(t),

a2(t) = (ρ̄1 + ρ̄2 + ρ̄3)ϖ̇(t) + 3ϖ̇2(t)/ϖ2(t)+

(ρ̄1ρ̄2 + ρ̄1ρ̄3 + ρ̄2ρ̄3)ϖ
2(t)− ϖ̈(t)/ϖ(t),

a3(t) = −(ρ̄1 + ρ̄2 + ρ̄3)ϖ(t)− 3ϖ̇(t)/ϖ(t).

li(t)的表达式可进一步根据式 (11)得到.根据定理1,
取ε = 0.01, ρ̄i = −0.4/ε = −40,结合文献 [31]中的
改进sigmoid函数,取

ϖ(t) = 0.1 + 1.8[(1 + e−0.1t)−1 − 0.5],

可知 ρi(t)满足定理 1中的条件,初始时刻取值为 ρ̄i

的 0.1倍,且随时间递增,满足定理 1中的条件.对于
IDA-PBC控制器参数,取D1 = (0.1 + e−10∥xc1∥)I3,
D2 = 1.5I3.作为对比,常值增益ESO中ρi(t) = ρ̄i, i

= 1, 2, 3,控制器参数不变.
姿态角跟踪误差定义为

θ = arccos
(1
2
(tr(C(xc1))− 1)

)
,

角速度跟踪误差范数为∆ω,控制力矩范数为 τ =

∥τ∥,角速度和干扰力矩的估计误差范数分别为δω和

δd,仿真结果如图1∼图5所示.其中,方法1为时变增
益ESO,方法 2为常值增益ESO,方法 3为文献 [8]中
的控制律, 3种方法均不需要角速度测量值.

图 1 姿态角跟踪误差比较曲线

图 2 角速度跟踪误差范数比较曲线
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图 3 控制力矩范数比较曲线
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图 4 角速度估计误差范数比较曲线
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图 5 干扰力矩估计误差范数比较曲线

图 1和图 2为姿态角和角速度跟踪误差的比较
曲线.从仿真曲线可以看出:由于干扰力矩的存在,方
法3无法保证姿态角和角速度跟踪误差的收敛;方法
1和方法2均能够保证姿态角和角速度跟踪误差收敛
于0,且方法1与方法2在起始时刻的姿态角和角速度
跟踪效果相差不大.
图 3给出了 3种方法的控制力矩范数比较曲

线.从图3可以看出:常值增益ESO引起的峰化现象
使得在最开始的1 s之内需要的控制力矩范数超过了
40 N·m;而时变增益ESO在最开始的10 s之内需要的
控制力矩范数不超过4 N·m,在20 s之后与方法3的控
制力矩范数趋于同一量级,且均小于1 N·m.
图4和图5给出了方法1和方法2的角速度与干

扰力矩的估计误差范数比较曲线.从仿真曲线可以
看出:常值增益ESO对角速度估计误差的收敛速度
快于时变增益ESO,但由于峰化现象的存在,使得常
值增益ESO对干扰力矩的估计误差在最开始的 1 s
之内超过了 40 N·m;而时变增益ESO削弱了峰化现
象,对干扰力矩的估计误差一直处于较低的界以内;
在30 s之后,两种方法对角速度估计误差范数均处于
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10−6 rad/s量级,对干扰力矩的估计误差范数均处于
10−3 N·m量级.
注 2 文献 [8]采用旋转矩阵描述的姿态运动

模型,没有考虑干扰力矩的作用.根据文献 [8]中的
式 (6), (15)∼ (17),令 R̃ = CT(xc1)为误差旋转矩

阵, ω̃ = ω − C(xc1)ωr为误差角速度,则姿态跟踪
误差运动方程为

˙̃R = R̃ω̃×,

J ˙̃ω = {(Jω)×−(R̃Tωr)
×J−J(R̃Tωr)

×}ω̃−

(R̃Tωr)
×J(R̃Tωr)

×−JR̃Tω̇r+τ .

(26)

设计的控制器为

ẋ = Ax+BeR̃,

ż = BTP ẋ = BTPAx+BTPBeR̃,

τ = −kR̃eR̃ − kzE
T(R̃)z+

(R̃Tωr)
×J(R̃Tωr)

× + JR̃Tω̇r.

(27)

其中:A为Hurwitz矩阵,满足PA + ATP = −Q,
P 和 Q为正定矩阵,B 为列满秩矩阵, (A,B)可

控; eR̃ =
1

2
√

1 + tr(R̃)
(R̃ − R̃T)∨,∨表示从反对称

阵到三维矢量的映射,且有

ėR̃ =
tr(R̃)I − R̃T + 2eR̃eT

R̃

2
√

1 + tr(R̃)
ω̃ ≡ E(R̃)ω̃,

kR̃ > 0, kz > 0.

根据文献 [8]中的式 (20),对于由式 (26)和 (27)组
成的闭环系统,选取的Lyapunov函数为

V4 =
1

2
ω̃TJω̃ + kR̃ψ(R̃) +

kz
2
ẋTP ẋ,

其中ψ(R̃) = 2 −
√

1 + tr(R̃),满足 ψ̇(R̃) = ω̃TeR̃,
从而有

V̇4 =

ω̃TJ ˙̃ω + kR̃ω̃
TeR̃ +

kz
2
ẋTP ẍ+

kz
2
ẍTP ẋ =

− kz
2
ẋTQẋ ⩽ 0.

上式表明,V4沿闭环系统的导数是半负定的,从
而可以利用Barbalat引理进一步证明闭环系统的稳
定性.当考虑干扰力矩τd的作用时,V4沿闭环系统的
导数变为 V̇4 = −kz

2
ẋTQẋ + ω̃TJτd,由于交叉项

ω̃TJτd的存在,无法直接推导出V4的负定性.又由于
控制力矩表达式中缺乏与角速度直接相关的反馈项,
使得 V̇4中没有关于 ω̃的负定项,无法通过不等式对
交叉项 ω̃TJτd进行放缩处理来保证V4的负定性,从
而无法保证闭环系统的稳定性.

6 结 论

本文针对修正罗德里格参数描述的航天器姿态

运动模型,考虑到常值增益ESO所引起的峰化现象,
设计了时变增益ESO对系统的内外部干扰进行估
计,证明了时变增益ESO的收敛性;进一步结合 IDA-
PBC理论和 backstepping思想设计了姿态跟踪控制
律,并证明了闭环系统的稳定性.仿真结果表明,现有
文献中单独基于无源性的控制方法在考虑干扰力矩

的情况下无法保证姿态系统的稳定,而本文所提控制
方法能够保证姿态和角速度跟踪误差的收敛性.与
常值增益ESO相比,所设计的时变增益ESO能够有
效削弱峰化现象的影响,有利于航天器姿态系统的稳
定,且能够降低对控制力矩范数的要求,便于工程应
用.
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