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摘要:将输入输出线性化控制与自适应模糊滑模控制相结合,并将其应用于挠性卫星姿态机动控制中.给出了卫
星姿态控制器的基本形式.用自适应模糊控制逼近滑模控制中非线性控制分量,并推导了模糊规则参数调整的自适
应律.在线调节自适应模糊控制器的参数以克服挠性卫星的不确定性,具有较强的鲁棒性.仿真结果表明该方法实
现了较高精度的卫星姿态控制.
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Variable structure attitude control of flexible satellite
GUAN Ping1, LIU Xiao-he1, LIU Xiang-jie2

(1. Department of Computer Science and Automation, Beijing institute of Machinery, Beijing 100085, China;
2. Department of Automation, North China Electric Power University, Beijing 102206, China)

Abstract: The input-output linearization control is combined with the adaptive fuzzy sliding mode control, and is
applied to the attitude maneuver control of the flexible satellite. Firstly, the basic control structure is presented. The
adaptive fuzzy control is then utilized to approach the nonlinear control part of sliding mode control, and the adaptive law is
also derived. Morever, the parameter of the adaptive fuzzy control is adjusted on-line to deal with the satellite uncertainty,
thus the robustness of system is obtained. Finally, simulation results show that precise attitude control is accomplished in
spite of the uncertainty in the system.
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1 引引引言言言(Introduction)
输入输出(I/O)线性化是近年来发展起来的解决

非线性系统控制问题的有效方法之一. 一些专家
学者将I/O线性化方法与其他鲁棒非线性方法相结
合[1∼4]. 文献[1]在线性反馈控制律中引入误差积分
项以增加对卫星参数不确定性的鲁棒性,但仅将其
应用于卫星俯仰轴姿态控制中,并在卫星运行中的
某一位置不能进行有效的控制. 文献[2∼4]将I/O线
性化技术与变结构控制相结合,提高了I/O线性化控
制的鲁棒性,然而在实际中,系统不确定变化的界很
难预先精确地确定下来,如果这些变化的上界估计
的过高,会加重滑模控制系统的抖振,严重地影响卫
星姿态的控制精度. 文献[3,4]用饱和函数代替符号
函数以减弱抖振,可是这种方法不可避免地需要在
控制精度和系统鲁棒性之间进行折衷和权衡.近年

来,一些学者将模糊控制引入到滑模控制中[5,6],有
效地减弱了系统的抖振,然而由于该模糊控制器缺
乏自学习能力,故对系统中不确定性及干扰的变化
难以自适应.
本文将I/O线性化与自适应模糊滑模控制相结

合,首先借助于I/O线性化方法将卫星姿态系统转换
为3个相互解耦的子系统,然后对这3个子系统分别
采用自适应模糊滑模控制.用自适应模糊控制逼近
滑模控制律中的非线性控制量,通过规则参数的在
线学习能有效地处理系统的不确定性,从而使卫星
姿态能较快地达到期望值. 仿真结果验证了该方法
的有效性.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem formulation)
带有一个太阳帆板的卫星三轴姿态和挠性模态

的动力学及运动学方程可写为[7]
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Jω̇ + ω×Jω + Cη̈ = Td + u, (1)

η̈ + 2ξΛη̇ + Λ2η + CTω̇ = 0, (2)

q̇ =
1
2
(q× + q0I)ω, q̇0 = −1

2
qTω. (3)

式中: J ∈ R3×3为卫星惯量张量矩阵, ω ∈ R3为卫

星相对惯性坐标系的转动角速度, Td ∈ R3 作用于

星体的外部干扰力矩, u ∈ R3为作用于星体的控制

力矩; η为太阳帆板五阶模态坐标矢量, ξ,λ分别为太
阳帆板振动模态阻尼比矩阵、频率矩阵, C为帆板与

星体的耦合系数矩阵; q和q0表示卫星相对于惯性坐

标系的姿态四元素, qTq + q2
0 = 1, q ∈ R3, q0 ∈ R,

I表示3× 3单位矩阵, ω×和q×为斜对称矩阵.
在这里,实际惯量张量矩阵J = J∗ + ∆J , J∗为

已知的标称惯量矩阵, ∆J 代表惯量矩阵中的不确

定部分. 令x = (qT, ωT)T, y = q, 则卫星姿态方程
(1)∼(3)可又表示为如下多输入多输出的不确定性
非线性系统的一般形式:

ẋ = f(x) + ∆f(x) + [g(x) + ∆g(x)]u, (4)

y = h(x) =




1 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0


x. (5)

其中:

f(x) =




1
2
(q× + q0I)ω

(J∗)−1(−ω×J∗ω)


 ,

∆f(x) =

[
0

∆f2

]
, g(x) =

[
0

(J∗)−1

]
,

∆g(x) =

[
0

∆g2

]
, u = [u1, u2, · · · , um]T,

y = [y1, y2, · · · , ym]T, m = 3.

在这里: ∆f2是∆J , Td, η̈的函数, ∆g2是∆J的函数,
∆f(x)及∆g(x)均代表卫星姿态中存在的不确定性.
控制目标是在存在有界扰动∆f(x)及∆g(x)的情形
下,使卫星姿态输出y(t)跟踪上期望姿态qd(t).

3 具具具有有有不不不确确确定定定性性性的的的卫卫卫星星星姿姿姿态态态系系系统统统的的的输输输入入入输输输

出出出线线线性性性化化化(I/O Linearization of satellite atti-
tude system with uncertainties)
在式(4)(5)中,如果∆f = ∆g = 0,则其对应于标

称系统,若其具有矢量相对阶[r1, · · · ,rm],则可对该
标称系统进行线性化得



y
(r1)
1

y
(r2)
2

...
y
(rm)
m


 = B(x(t)) + A(x(t))




u1(t)
u2(t)

...
um(t)


. (6)

其中:



A(x) =


Lg1L
(r1−1)
f h1(x) · · · Lgm

L
(r1−1)
f h1(x)

· · · · · · · · ·
Lg1L

(rm−1)
f hm(x) · · · Lgm

L
(rm−1)
f hm(x)


 ,

B(x) =




L
(r1)
f h1(x)

...
L

(rm)
f hm(x)


 .

(7)

式(7)中Lk(k = r1 − 1, · · · ,rm − 1)代表第k阶连

续李导数.如果不确定性满足如下匹配条件,则可以
确保I/O线性化[3,4].
匹配条件: 如果系统具有相对阶[r1, · · · ,rm], 摄

动∆f和∆g并不改变系统的相对阶, 并且满足
∆f(x, t)和∆gi(x, t) ∈ ker[dhi,dLfhi,dL2

fhi, · · · ,

dL
ri−2
f hi], i = 1, 2, · · · ,m.
其中ker(·)代表一个矩阵的核. 如果式(4)(5)中的

不确定性满足匹配条件,则可对其线性化,即存在微
分同胚的坐标转换T (x) = (ξ, η),将式(4)(5)转换成
下面规范型[3,4]:{

ξ(r) = B + ∆B + (A + ∆A)u,

η̇ = W (ξ, η).
(8)

输出

y(r) = ξ(r) = B + ∆B + (A + ∆A)u. (9)

式中: ξ(r) = [(ξ1
1)

(r1), (ξ2
1)

(r2), · · · , (ξm
1 )(rm)]T, y(r) =

[y(r1)
1 , y

(r2)
2 , · · · , y(rm)

m ]T, ∆A, ∆B均是在线性化过

程中由不确定性∆f和∆g产生的, 用T−1(ξ, η)代替
式(7)中的x即为式(8)(9)中的矩阵A,B. 若矩阵A是

非奇异的,选择反馈控制律

u = A−1(v −B). (10)

v是一个新的输入, 该控制律u可实现式(8)中的标
称部分的线性化. 将控制律(10) 代入式(8)(9)中, 则
式(4)(5)可转换成解耦的线性子系统形式[3]





ξ̇i
1 = ξi

2,

...

ξ̇i
ri−1 = ξi

ri
,

ξ̇i
ri

= vi + di(ξ, η),

η̇i = Wi(ξ, η),

yi = ξi
1, i = 1, 2, · · · ,m.

(11)

对于本文的卫星姿态机动系统, 可计算验证
该系统具有矢量相对阶[2,2,2], 在该卫星的姿态
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机动中, 易计算验证出A(x)是非奇异的, 不确定
性∆f和∆g满足匹配条件. 取新的状态变量z =
T (x)=[z11, z12, z21, z22, z31, z32]T=[h1(x), Lfh1(x),
h2(x), Lfh2(x), h3(x), Lfh3(x)]T 则卫星姿态机动
系统经过I/O线性化可以分解为如下形式的3个相互
解耦的子系统:




żi1 = zi2,

żi2 = vi + di(z),

yi1 = zi1, i = 1, 2, 3.

(12)

式中di(z)（i = 1, 2, 3)是由不确定性∆f和∆g产生

的, 在该子系统中可视做有界干扰|di(z)| 6 Di,
Di > 0.

4 自自自适适适应应应模模模糊糊糊滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设计计计(Designs of
adaptive fuzzy sliding mode controller)

4.1 滑滑滑模模模控控控制制制器器器(Sliding mode controller)
对于式(12)所示的3个相互解耦的子系统, 可以

分别设计滑模控制器. 在存在有界扰动的情况下,使
卫星姿态zi = (zi1, zi2)T追踪期望姿态zdi = (zdi,

żdi)T, i = 1, 2, 3 令追踪误差ei = zdi − zi =
(ei, ėi)T = (zdi − zi1, żdi − zi2)T选取滑动超平面方
程为

si = −(kiei + ėi) = −kT
i ei, i = 1, 2, 3. (13)

其中系数ki = [ki, 1]T的确定应使多项式λi+ki = 0
有左半平面的根.
令ṡi = 0 ,可得等效控制ueqi:

ṡi = −kiėi − ëi = −kiėi − (z̈di − żi2) =

− kiėi + vi + di − z̈di = 0, (14)

ueqi = kiėi − di + z̈di. (15)

则滑模控制律[3]为{
vi = ueqi − uNi,

uNi = (Di + ηs)sgn si.
(16)

其中: uNi为非线性控制量, Di + ηs > η > 0,
ηs = ηs1 + ηs2, ηs1 > ηs2 > 0.

滑模控制律中的非线性控制uNi, 常常导致很
严重的抖振现象, 容易使系统产生高频动态振
荡, 为此, 本文采用自适应模糊控制逼近非线性控
制uNi,以达到平滑控制力矩、减缓抖振的目的.

4.2 自自自适适适应应应模模模糊糊糊滑滑滑模模模控控控制制制(Adaptive fuzzy
sliding mode control)
用T-S模型逼近非线性控制分量uNi.模糊控制器

的输入为变量si,输出为ûNi = CT
fiΨ(si),其中Ψ(si)

是模糊基函数, Cfi是可调规则参数矢量. 则自适应
模糊滑模控制律为

vi = kiėi + z̈di − ûNi. (17)

下面推导规则参数矢量Cfi的自适应调整律,
设C∗

fi代表Cfi的最优值,定义为

C∗
fi = arg min

|Cfi|6M

[
sup
si∈R

|ûNi(si|Cfi)− uNi|
]

,

则
ṡi =−kiėi + vi + di − z̈di =

−ûNi(si |Cfi ) + ûNi(si

∣∣C∗
fi ) +

di − ûNi(si

∣∣C∗
fi ) =

φT
i ψ(si) + di − ûNi(si

∣∣C∗
fi ).

其中: φi =C∗
fi−Cfi;构造一个Lyapunov函数, Vi =

1
2
(s2

i +
1
ri

φT
i φi),其中ri为待定正常数. 对Vi求导得

V̇i = siṡi +
1
ri

φT
i φ̇i =

siφ
T
i ψ(si) +

1
ri

φT
i φ̇i −

siûNi(si

∣∣C∗
fi ) + sidi 6

1
ri

φT
i (risiψ(si) + φ̇i)−

si(Di+ηs1)sgn si + sidi <

1
ri

φT
i (risiψ(si) + φ̇i)− |si| ηs1.

因为φ̇i = −Ċfi, 故选择自适应律Ċfi = risiψ(si)
则V̇i < − |si| ηs1 < 0.
为了避免Cfi 取任意大值, 应限制Cfi在一个紧

集B(M)内,其中‖Cfi‖ 6 M 代表一个半径为M的

球. 采用Lyapunov函数,自适应律调整为

Ċfi = risiΨ(si) + α0risi

CfiC
T
fiΨ(si)

|Cfi|2
, (18)

α0 =

{
1, 如果 |Cfi| = M 并且 siC

T
fiΨi(si) > 0,

0, 如果 |Cfi| 6 M 并且 siC
T
fiΨi(si) 6 0.

综上所述,卫星姿态控制系统的完全控制律u为

u = A−1(x) [v −B(x)] . (19)

其中: v = [v1, v2, v3]T, vi = kiėi+z̈di−CT
fiψ(si), i =

1, 2, 3.
上式中z̈di代表卫星姿态的期望四元素中

的qdi的2阶导数,误差ei = qdi − qi,qi 代表卫星姿

态的实际四元素值, i = 1, 2, 3. 初始化的模糊控制
规则如表1所示.

表 1 模糊控制规则
Table 1 Fuzzy control rules

si NB NM NS E PS PM PB

ûNi –0.006 –0.004 –0.002 0 0.002 0.004 0.006
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选择卫星姿态输出的期望轨迹为

q̈di + 2ξwnq̇di + w2
nqdi = w2

nRi, i = 1, 2, 3.

其中: ξ = 0.707, wn = 0.08,输入Ri = q∗i = 0, i =
1, 2, 3.

5 仿仿仿真真真研研研究究究(Simulation)
本文对所提出的自适应模糊滑模控制算

法做了仿真研究. 设定按3–1–2的顺序转换姿态
角(滚动角θ1 , 俯仰角θ2, 偏航角θ3). 仿真时, 卫星
姿态初始值为: q(0) = [0.0345 0.5422 0.4853],
q0(0) = 0.6850, (即θ1 = 35◦, θ2 = 60◦, θ3 = 50◦),
ω(0) = [0.04 0.04 0.04](◦)/s, η(0) = 0, η̇(0) = 0,
期望的姿态为q0 = 1, qd = [0 0 0]. 选择滑动
面si = −0.5ei − ėi,规则参数矢量Cfi的自适应律中

的参数r1 = 0.001, r2 = 0.0016, r3 = 0.0012.
为了加以比较, 分别采用自适应模糊滑模控

制(AFSMC)和常规滑模控制(CSMC)(即不含模糊
控制) 对挠性卫星做了仿真研究. 常规滑模控制
律vi = kiėi + z̈di − kisgn si,其中非线性控制uNi的

参数选为ki = ηs + Di = 0.003, i = 1, 2, 3.从仿真
结果(图1、图2)可看出,自适应模糊滑模控制比常规
滑模控制的动态调节时间短,超调量小,对惯量参数
变化不敏感,且有良好的鲁棒性和适应性.能较快地
抑制由于姿态机动引起的帆板振动,并且能有效的
减弱常规滑模控制所固有的抖振现象.

(a) 常规滑模控制

(b) 自适应模糊滑模控制

图 1 卫星惯量增加20%时姿态角的变化
Fig. 1 Attitude angles in the case of satellite inertia

matrix increment of 20%

(a) 常规滑模控制的卫星姿态角

(b) 自适应模糊滑模控制的卫星姿态角

(c) 常规滑模控制的帆板模态坐标

(d) 自适应模糊滑模控制的帆板模态坐标

(e) 常规滑模控制力矩u1
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(f) 自适应模糊滑模控制力矩u1

图 2 卫星惯量增加50%时卫星姿态
Fig. 2 Satellite attitude in the case of inertia

matrix increment of 50%

6 结结结论论论(Conclusion)
本文将自适应模糊滑模控制应用于挠性卫星

的姿态机动控制中. 建立在I/O线性化的基础上, 用
于MIMO系统的模糊滑模控制规则被简化成单输入
单输出规则,这样的模糊规则更容易总结确定并易
于融入专家经验.由于在滑模控制律中引入自适应
模糊控制来确定非线性控制分量,这样在控制器设
计时就不需要知道系统的不确定性变化的具体情

况,通过参数的在线学习能有效地处理系统的不确
定性变化, 从而得到较高精度的姿态控制. 同时还
可避免非线性控制分量过大,有效地减弱常规滑模
控制系统的抖振问题.所提出的控制算法对卫星的
参数变化不敏感,具有较强的鲁棒性和良好的控制
性能.
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