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摘 要 针对太阳帆板挠性振荡严重的问题，采用在内模控制结构和频域二次性能指标的基础上

进行姿态频域H2控制器设计，并采用串级控制工程应用方式，增加PI调节器，增强控制对模型参数

变化的鲁棒性。仿真结果表明 H2串级控制对太阳帆板挠性振荡抑制能力优于 PID 控制，并对模型

参数变化具有较强的适应性。
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Abstract According to serious flexible oscillation of solar panels， based on the internal mode control 
structure and the frequency domain secondary performance index， the frequency domain H2 controller of 
small satellite attitude is designed for a class of error transfer functions， and the cascade control engineer⁃
ing application mechanism is adopted to add PI regulator to enhance the robustness of the control to the 
change of model parameters.  The simulation results show that the H2 cascade control is better than PID 
control in suppressing the flexible oscillation of solar panels and has strong adaptability to the model 
parameter changes.
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0　引 言

星链等小卫星一般配置较大的柔性太阳翼，太

阳帆板模态频率低、增益高，即使采用飞轮控制，帆

板挠性振荡仍影响卫星姿态控制，高精度控制时太

阳帆板挠性振荡严重影响卫星姿态角速率稳定，导

致姿态振荡发散。

国内外学者广泛研究了太阳帆板挠性振荡抑

制方法，文献［1］分析了帆板挠性和液体晃动干扰

力矩，基于虚功率法建立航天器动力学方程，并采

用相平面控制律控制姿态；文献［2］基于输入整形

与 PD 相结合控制航天器姿态，对控制脉冲进行整

形和前馈控制，抑制太阳帆板挠性振动；文献［3］利

用反馈线性化，基于状态转移和模型预测控制卫星

姿态，抑制帆板挠性振动；文献［4］基于图论与一致

性理论设计帆板挠性振动分布式抑制控制器，并分

析了系统的稳定性和鲁棒性；文献［5］基于输入成

型与 H∞鲁棒控制技术进行空间站大型帆板驱动控

制设计，仿真验证了控制的有效性和鲁棒性；文献

［6］针对存在转动惯量不确定性和外部干扰的挠性

航天器，通过构造一个部分状态观测器估计挠性模

态并设计自适应律对转动惯量不确定性和外部干

扰组成的函数的上界进行估计；文献［7］提出了多

环路复合控制策略，在传统姿态控制闭环回路的基

础上，引入执行机构隔振回路和载荷指向精确控制

回路，实现对执行机构振动的隔离和对载荷指向的

精确补偿。

本文在内模控制结构和频域二次性能指标的基

础上，针对一类误差传递函数进行小卫星姿态频域

H2控制器设计，并采用串级控制工程应用方式，增加

PI调节器，增强最优控制对模型参数变化的鲁棒性。

1　帆板不转动挠性动力学模型

不考虑帆板转动，也不考虑轨控，卫星采用飞

轮控制，n阶模态帆板挠性动力学模型如下：

Is ω̇ + ω× ( Iω + Ηc + Fsη̇) + Fsη̈ = -Ḣc + Td    （1）
η̈ + 2ξΛη̇ + Λ2η + Fs T ω̇ = 0 （2）

式中：ω为卫星相对惯性空间的姿态角速度，Hc为飞

轮控制输出角动量，Td 为环境干扰力矩，Is 为卫星的

惯量阵，Fs 为帆板振动运动与星体转动运动的耦合

矩阵，η为帆板挠性模态坐标，ξ为帆板挠性模态阻

尼系数，Λ为帆板挠性模态振型频率。

忽略飞行器惯量积：

Is ≈ diag ( Ixx，Iyy，Izz ) （3）
令

ω = [ωx ωy ωz ]
T

（4）
ω̇ = [ ω̇x ω̇y ω̇z ]

T
（5）

η = [η1 η2 ... ηi ... ηn ]
T

（6）
η̇ = [ η̇1 η̇2 ... η̇i ... η̇n ]

T
（7）

η̈ = [ η̈1 η̈2 ... η̈i ... η̈n ]
T

（8）
Fs = é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úc11 c12 ... c1n

c21 c22 ... c2n

c31 c32 ... c3n

（9）

Ηc = [Hcx Hcy Hcz ]
T

（10）
Τd = [Tdx Tdy Tdz ]

T
（11）

ξ ≈ diag ( ξ1，ξ2，...，ξi，...，ξn ) （12）
Λ ≈ diag (Λ1，Λ2，...，Λ i，...，Λn ) （13）

求得
Isω + Hc + Fsη̇ =
é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
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ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê ù
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ú

ú

ú
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ú

ú

ú

ú

ú

ú

úIxx ωx + Hcx + ∑
k = 1

n

c1k η̇k

Iyy ωy + Hcy + ∑
k = 1

n

c2k η̇k

Izz ωz + Hcz + ∑
k = 1

n

c3k η̇k

= é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù
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ú
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ú

úHx

Hy

Hz

（14）

Τh = ω×( Isω + Hc + Fsη̇) =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úωy Hz - ωz Hy

ωz Hx - ωx Hz

ωx Hy - ωy Hx

= é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù
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ú

ú
úú
ú

úThx

Thy

Thz

（15）

Tη = Fsη̈ =

é
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ú∑
k = 1

n

c1k η̈k

∑
k = 1
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c2k η̈k

∑
k = 1

n

c3k η̈k

= é

ë

ê
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êê
ê

ê ù
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úTηx

Tηy
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（16）

姿态动力学写成如下形式：

Is ω̇ = -Ḣc + Tda （17）
Tda = Td - Th - Tη = é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úTdx - Thx - Tηx

Tdy - Thy - Tηy

Tdz - Thz - Tηz

= é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úTdax

Tday

Tdaz

  （18）
飞轮转速控制与角动量线性关系如下：

Ηc = kwUc = [ kwxUcx kwyUcy kwzUcz ]
T

（19）
式中：kw = diag (kwx，kwy，kwz ) 为转速与角动量关系

矩阵。
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忽略飞行器惯量积，三轴姿态动力学方程

如下：

Ixx ω̇x = -kwxU̇cx + Tdax （20）
Iyy ω̇y = -kwyU̇cy + Tday （21）
Izz ω̇z = -kwzU̇cz + Tdaz （22）

三轴姿态动力学方程拉氏变换为

ωx( s) = kwxGpx( s)Ucx( s) + ωdx( s) （23）
ωy( s) = kwyGpy( s)Ucy( s) + ωdy( s) （24）
ωz( s) = kwzGpz( s)Ucz( s) + ωdz( s) （25）

式中：Gpx( s) = -1
Ixx

，Gpy( s) = -1
Iyy

，Gpz( s) = -1
Izz

，

ωdx( s) = Tdax( )s
Ixx s ，ωdy( s) = Tday( )s

Iyy s ，ωdz( s) = Tdaz( )s
Izz s

。

三轴姿态运动学方程拉氏变换如下：

Ax( s) = ωx( s) /s （26）
Ay( s) = ωy( s) /s （27）
Az( s) = ωz( s) /s （28）

2　帆板挠性频域H2控制器设计

设 Gp( s)为飞行器动力学模型，Gc( s)为频域 H2
控制器，Uc( s)为控制器输出，Gw( s)为飞轮模型，

Hc( s)为飞轮输出角动量，ω ( s)为星体角速率，ωd( s)
为干扰产生的角速率。

飞行器三轴姿态可以近似解耦，某一轴飞轮内

模控制结构如图1所示。

图中：Gpi( s) = -1
Iii

，i = x，y，z。

在阶跃响应输入，即Ri( s) = 1
s 下进行频域H2控

制器设计。

设 G
⌢

pi( s) = Gpi( s)，G
⌢

wi( s) = Gwi( s) = kwi，求得从

设定Ri（s）到输出Ai（s）的传递函数为

Ai( )s
Ri( )s = kwi

s Gpi( s)Gci( s) （29）
求得

Ai( s) = kwi

s Ri( s)Gpi( s)Gci( s) （30）
求得误差传递函数如下：

E ( s) = Ri( s) - Ai( s) =
Ri( s) - kwi

s Ri( s)Gpi( s)Gci( s) （31）
取控制系统的性能指标（或目标函数）如下式

所示：

J = ∫0

∞
e2( )t dt = 1

2πj ∫-j∞

+j∞
[ ]E ( )s E ( )-s ds （32）

E ( s) = L [ e ( t) ] = Ri( s) - Ai( s) （33）
式中：e ( t) = Ri( t) - Ai( t)为跟踪误差。

令

Bi( s) = kwi

s Ri( s)Gpi( s) = 1
s

1
s

-kwi

Iii
= -kwi

Iii s2 （34）
Gci( s) = Pi( s) + λQi( s) （35）

式中：Pi( s)为使性能指标 J 最小的频域 H2控制器，

Pi( s)及Qi( s)的全部极点均在S的左半平面。

求得

J = 1
2πj ∫-j∞

+j∞
Y ( s)Y ( )-s ds （36）

式中：Y ( s) = Ri( s) - Bi( s) Pi( s) - λBi( s)Qi( s)。
根据拉格朗日乘子法，目标函数 J 取得极小

值时：
∂J
∂λ | λ = 0 = 0 （37）
∂2 J
∂λ2 | λ = 0 > 0 （38）

令

Xi( s) = [ Ri( s) - Bi( s) Pi( s) ] ⋅ Bi( - s) （39）
求得

∫-j∞

+j∞
[ ]Xi( )s Qi( )-s + Xi( )-s Qi( )s ds =

 2 ∫-j∞

+j∞
Xi( s)Qi( )-s ds = 0 （40）

∫-j∞

+j∞
Bi( s) Bi( - s) ⋅ Qi( s)Qi( - s)ds > 0 （41）

由式（41）可知，被积函数是 S的偶函数，式（41）
所示的条件显然成立。

由式（40）求得

∫-j∞

+j∞
Xi( s)Qi( )-s ds = 0 （42）

由于Qi( - s)的全部极点在 S右半平面，应用留

数求定积分，上式的积分可转化为沿虚轴，并以∞为

半径的路径 cp 包围整个 S 左半平面的封闭曲线

图1　某轴一飞轮内模控制结构
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积分：

∫-j∞

+j∞
Xi( s)Qi( )-s ds = ∳

cp

Xi( s)Qi( - s)ds = 0   （43）
上式积分为 0，由留数定理可知，被积函数在 S

左半平面内解析。由留数定理可知，目标函数 J 达

到最小的充要条件是 Xi( s)的全部极点也应在 S 右

半平面，即在S左半平面内解析。

Bi( s) Bi( - s)是 S的偶函数，其可以表示成如下

形式：

Bi( s) Bi( - s) = -kwi

Iii s2
-kwi

Iii s2 = kwi

Iii s2
kwi

Iii s2 （44）
令

Bi( s) Bi( - s) = Z ⋅ Z̄ （45）
Z = Z ( s) = [ Bi( s) Bi( - s) ]+ = kwi

Iii s2 （46）
Z̄ = Z ( - s) = [ Bi( s) Bi( - s) ]- = kwi

Iii s2 （47）
式中：［ ］内表示为零极点乘积形式，[·]+

表示全部零

极点在 S左半平面的因式，[·]-
表示全部零极点在 S

右半平面的因式。

将式（44）代入Xi( s)，两边除以 Z̄得

Xi( )s
Z̄

= Ri( )s Bi( )-s
Z̄

- Z·Pi( s) （48）
再把

Ri( )s Bi( )-s
Z̄

分解成两项：

Ri( )s Bi( )-s
Z̄

=

{Ri( )s Bi( )-s
Z̄ }

+
+ {Ri( )s Bi( )-s

Z̄ }
-

（49）
式中：｛ ｝内分解为极点的和式形式，{·}+

表示全部极

点在 S左半平面的分式，{·}-
表示全部极点在 S右半

平面的分式。

将式（49）代入式（48）得：

Xi( )s
Z̄

- {Ri( )s Bi( )-s
Z̄ }

-
=

{Ri( )s Bi( )-s
Z̄ }

+
- Z·Pi( s) （50）

上式等号左边两项的全部极点都在 S 右半平

面，即在 S左半平面内解析，而等号右边两项的全部

极点都在 S左半平面，即在 S右半平面内解析，因此

只有等号两边都等于 0，上式才能成立，即使目标传

递函数 J最小的频域H2控制器表达式为：

Gci( s) = Pi( s) = {Ri( )s Bi( )-s
Z̄ }

+
/Z （51）

求得频域H2控制器如下：

Gci( s) = ì
í
î

1
s

-kwi

Iii s2
Iii s2

kwi

ü
ý
þ

+
 · Iii s2

kwi
=

{ - 1
s }

+ Iii s2

kwi
= - 1

s
Iii s2

kwi
= - Iii s

kwi
（52）

上式所示的频域H2控制器，由于分子的阶数高

于分母的阶数，加入一阶的滤波环节，得到物理上

可实现的频域H2控制器如下：

Gci( s) = - Iii s
kwi( )1 + λi s

（53）
式中：λi > 0。

3　工程应用方式及仿真检验

为增强H2控制对模型参数变化的适应性，增加

PI调节器，形成串级控制结构如图2所示。

小卫星惯量如下：

Is = é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú467 6.4 -13.17
6.4 626 -14.96

-13.17 -14.96 209
太阳帆板前5阶模态频率如下：

fs = [ 0.18 0.23 0.33 1.00 1.29 ]
轮控帆板阻尼系数为 0. 005，耦合关系矩阵

如下：

Fs = é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú-16 -0.006 -10 -4.62 1.87
0.0 -12 0.09 0.0 0.0

-1.43 -0.41 2.49 -0.78 0.42
小卫星基频模态增益为

kx = c2
x

Ixx
= ( )-16 2

467 ≈ 0.8155 （54）

图2　某一轴飞轮H2串级控制结构
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小卫星飞行于 568 km高度太阳同步轨道，降交

点地方时间为 6：30，飞轮角动量为 5 N·m·s，轮控周

期为0. 2 s。
取 λi = 20 s，H2串级控制仿真结果如图 3，基于

PID控制角速率仿真结果如图 4所示，PID控制角速

率约0. 12 （°）/s，姿态已发生挠性振荡。

模态增益降为 ki = 0. 8001 时，PID 控制角速率

仿真结果如图 5所示，模态增益 0. 8已接近PID控制

稳定极限。

模态基频拉偏为 0. 05 Hz，模态增益拉偏至 ki =
0. 9521，H2串级控制参数仍按未拉偏状态设计，即

控制参数保持不变。模态基频和模态增益拉偏后

进行较长时间仿真，H2串级控制角速率仿真结果如

图6所示，小卫星姿态角速率仍稳定，说明H2串级控

制具有较好的挠性振荡抑制能力，且对模态参数变

化具有较强的鲁棒性。

4　结 论

在内模控制结构和频域二次性能指标的基础

上，针对一类误差传递函数进行小卫星姿态频域H2
控制器设计，并采用串级控制工程应用方式，增加

PI调节器，增强控制对模型参数变化的鲁棒性。仿

真结果表明 H2串级控制对太阳帆板挠性振荡抑制

能力优于 PID 控制，并对模型参数变化具有较强的

图3　H2串级控制姿态角速率曲线

图4　PID控制姿态角速率曲线

图5　模态增益0. 8时PID控制角速率曲线

图6　参数拉偏H2串级控制角速率曲线
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适应性。
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