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摘要:对有不确定参数的挠性航天器姿态跟踪控制,提出了一种基于滑模控制的姿态跟踪控制律.挠性航天器动
力学采用混合坐标法进行建模;构造挠性模态观测器对挠性模态变量进行观测. 基于Lyapunov稳定性原理得到含
有挠性模态观测器的滑模控制律,并给出了全局渐近稳定性的证明. 对各个仿真结果进行比较,显示出本文提出的
滑模控制律针对航天器惯量阵不确定性具有良好的鲁棒性,而且具有较强的扰动抑制能力.
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Sliding-mode attitude tracking control for a flexible spacecraft
with parametric uncertainty
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Abstract: For the attitude tracking control of a flexible spacecraft with parametric uncertainty, an attitude tracking
control law is presented based on the sliding-mode control. The dynamic model of the flexible spacecraft is built by the
hybrid coordinate method; and a flexible modal-observer is developed for observing the flexible variables of this model. A
sliding-mode control law containing the flexible modal-observer is then obtained by using Lyapunov approach; the closed-
loop system under this control is proved to be global asymptotically stable. Comparison of simulation results also shows
that this control law provides high robustness to the inertia-matrix uncertainty of the spacecraft and attenuates the external
disturbance well.
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1 引引引言言言(Introduction)
随着空间技术的进步和空间活动的频繁,航天器

经常需要跟踪一个给定姿态来完成某些空间任务,
因此航天器姿态跟踪动力学与控制问题是国际航天

领域的一个前沿问题[1,2]. 姿态跟踪控制问题的难点
主要表现在以下几个方面: 航天器具有大型复杂的
挠性附件,不能再将航天器看作刚体模型,姿态动力
学非常复杂; 航天器附件展开收缩造成星体转动惯
量的变化和在轨运行受到各种扰动力矩的影响;航
天器大角度机动跟踪时动力学和运动学的强烈非线

性等等. 因此,姿态跟踪控制要求姿态控制系统能针
对挠性航天器惯量不确定性和外部扰动具有良好的

鲁棒性. 在挠性航天器的姿态跟踪控制方面, 现已
存在主动振动抑制[3],自适应模糊滑模控制[4,5]等方

法. 文献[6,7]设计了基于挠性模态观测器的姿态跟

踪控制律.该方法计算量小,不需要在挠性附件上附
加任何传感器,适合工程应用,缺点是控制律建立在
动力学方程中陀螺非线性项精确抵消基础之上, 针
对惯量不确定性无法取得好的效果.滑模变结构控
制由于对系统参数不确定性和外部扰动具有较强鲁

棒性[8], 近些年在挠性航天器控制方面得到了广泛
应用[3,4,9,10].

本文针对带挠性附件航天器的姿态跟踪控制问

题,提出基于挠性模态观测器的滑模控制律.控制律
的设计充分考虑了工程应用的实际问题,计算量小,
不需要在挠性附件上额外添加传感器, 并保证控制
律针对参数不确定性和外部扰动力矩具有足够鲁棒

性. 该方法利用混合坐标法对挠性航天器动力学进
行建模,构造挠性模态观测器. 利用Lyapunov稳定性
原理得到含有挠性模态观测器的滑模控制律,并且
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证明该控制律全局渐近稳定. 仿真结果的比较表明,
本文提出的控制律针对惯量不确定性和外部扰动力

矩都有良好鲁棒性,具有工程应用价值.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem statement)
考虑惯量不确定性时,一类挠性航天器姿态动力

学方程为

Jω̇ + [ω×]Jω + Cη̈ = Tc + Td. (1)

其中: J = (I3 + ∆)J0 ∈ R3×3为航天器的惯量

张量矩阵, J0为惯量标称值, ∆为惯量的不确定系

数, I3为三维单位阵, ω ∈ R3为航天器姿态角速度,
Tc ∈ R3为控制力矩, Td ∈ R3为有界扰动力矩, η为

挠性附件模态坐标矢量, C为挠性附件与星体的耦

合系数矩阵, [ω×]表示ω的反对称矩阵,定义为

[ω×] =




0 −ω3 ω2

ω3 0 −ω1

−ω2 ω1 0


 .

为避免姿态描述中的奇异点,采用修正罗德里格
参数(modified Rodrigues parameters, MRP)作为姿态
描述参数. 令σdi表示惯性空间中的给定姿态, σbi表

示航天器绝对姿态. 定义航天器本体相对于给定姿
态的相对姿态σe为

[11]

σe = σbi ⊗ σ−1
di =

σdi(σT
biσbi − 1) + σbi(1− σT

diσdi)− 2[σdi×]σbi

1 + (σT
diσdi)(σT

biσbi) + 2σT
diσbi

.

(2)

相对姿态运动学方程为

σ̇e = Mωe. (3)

其中

M =
1
4
[(1− σT

e σe)I3×3 + 2[σe×] + 2σeσ
T
e ], (4)

ωe为航天器本体相对于给定姿态的相对姿态角速

度, ωe = ω − ωb
di , ωb

di = Rbdωdi为ωdi在航天器本体

系下的表示, ωdi为给定姿态的角速度, Rbd为给定姿

态到航天器本体的方向余弦阵. 采用混合坐标法建
立挠性附件动力学方程为[6,12]

[
η̇

ψ̇

]
= A

[
η

ψ

]
−ABCTωe −BCTω̇b

di. (5)

其中:

A =

[
0 I

−K −D

]
, B =

[
0
I

]
,

I为适当维数的单位阵, 0为适当维数的零矩阵,
D = 2ξΛ, K = Λ2, ψ = η̇ + CTωe, ξ为挠性附

件模态阻尼比矩阵, Λ为挠性附件模态频率矩阵. 设
D, K均正定,即挠性结构含有非负的惯性阻尼.

采用ωe描述的相对姿态动力学方程

Jmω̇e = Tc + Td − [ω×]Jω + C (Dψ + Kη)−
CDCTωe − Jmω̇b

di. (6)

其中Jm = J − CCT. 式(3)(5)和式(6)构成了挠性航
天器姿态跟踪的数学模型. 姿态跟踪的任务是实现
航天器本体系无差跟踪给定姿态. 因此,姿态跟踪控
制问题就是寻找控制律Tc把(σe, ωe)控制到(0, 0).

3 滑滑滑模模模跟跟跟踪踪踪控控控制制制律律律设设设计计计(Design of sliding
mode tracking control law)

3.1 状状状态态态反反反馈馈馈的的的滑滑滑模模模控控控制制制律律律(Sliding mode control
law using state feedback)
对于式(3)(5)和(6)描述的挠性航天器姿态跟踪控

制, 假设状态(σe, ωe, η, ψ)完全可测量, 在这种情况
下,可以得到基于状态反馈的滑模控制律.

定定定理理理 1 当采用下式的滑模控制律:

Tc = [ω×]J0ω − C (Dψ + Kη) + CDCTωe +

Jm0ω̇
b
di − Jm0M

−1Ṁωe − cJm0ωe −
Jm0M

−1λsgn S, (7)

其中: c是滑模面斜率, 为正定对角矩阵, S为滑

模面函数, λsgn S为切换控制量, λ为切换控制量

增益, 是一正定对角阵; sgn x为符号函数; Jm0 =
J0 − CCT = JmG , G = I − J−1

m ∆J0 是Jm的不确

定系数, ∆ 6= −JmJ−1
0 时, G是可逆的.

若λ取值为

λ = (umax + α)MG−1M−1, (8)

其中: α为大于零的标量, umax > ‖u‖∞,

u = MJ−1
m Td −MJ−1

m [ω×]∆J0ω +

MJ−1
m ∆J0M

−1(cM + Ṁ)ωe −
MJ−1

m ∆J0ω̇
b
di (9)

是由惯量不确定性和外部扰动力矩带来的不确定部

分,则挠性航天器姿态跟踪控制系统式(3)(5)和(6)是
全局渐近稳定的.

证证证 选取滑模面

S = cσe + σ̇e, (10)

其中c是滑模面的斜率,取候选Lyapunov函数为

V (t) =
1
2
STS. (11)

对V (t)沿状态轨迹求导,得

V̇ (t) = STṠ = ST(cMωe + Ṁωe + Mω̇e). (12)
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将式(6)和(7)代入式(12)中得到

V̇ (t) = −ST(MGM−1λsgn S + u). (13)

其中u见式(9). λ按式(8))取值,则可得

V̇ (t) 6 −α
3∑

i=1

|Si|, (14)

则V (t)是Lyapunov函数, 由Lyapunov稳定性定理可
以判断系统是渐近稳定的[13]. 若‖S‖→∞, 则V (t)
→ ∞,进一步可知系统全局渐近稳定. 但由于系统
中存在不确定部分u,因此系统只能是渐近有界的.

注注注 1 假设系统的初值为σe(0)和ωe(0),一定有界,同

时∆, G, J0, Jm, Jm0, ωdi均有界, 因此u(0)必有界, 则一定

存在um,使‖u(0)‖∞ 6 um成立,若λ = (um + α)MG−1M ,

则V̇ (0) < 0, 系统在初始时刻附近是稳定的, 不难得知

σ̇e(0) < 0和ω̇e(0) < 0,那么, ‖u(t)‖∞ < ‖u(0)‖∞ 6 um,存

在umax,使umax > ‖u‖∞成立.

注注注 2 状态反馈控制律需要所有状态全部可测,在实

际应用中,这是一个非常苛刻的条件.一般来说,通过姿态

确定算法可以得到状态(σe, ωe), 但挠性模态变量(η, ψ)的

测量比较困难,因此状态反馈控制律在实际中的应用范围

有限.

注注注 3 滑模控制的控制量不连续导致系统存在抖

振现象. 为减弱抖振, 式(7) 中的符号函数可以用饱和函
数sat(Si, ε)近似,滑模面变成了滑模边界层

sat(Si, ε) =

(
sgn Si, |Si| > ε,

Si/ε, |Si| 6 ε,

ε为滑模边界层的厚度.在这种近似下,只能保证姿态跟踪

误差收敛到原点附近的一个小邻域,姿态跟踪系统也只能

是渐近有界的.

3.2 输输输出出出反反反馈馈馈的的的滑滑滑模模模控控控制制制律律律(Sliding mode control
law using output feedback)

针对实际应用中(η, ψ)难以测量的问题,避免采
用状态反馈而采用输出反馈;并且设计观测器对挠
性模态变量进行观测. 这样就得到了输出反馈的滑
模控制律.

定定定理理理 2 当采用下式的滑模控制律:

Tc = [ω×]J0ω − C(Dψ̂ + Kη̂) + CDCTωe +

Jm0ω̇
b
di − Jm0M

−1Ṁωe − Jm0cωe −
Jm0M

−1λsgn S, (15)

采用下式的挠性模态观测器:
[
˙̂η
˙̂ψ

]
= A

[
η̂

ψ̂

]
−ABCTωe −BCTω̇b

di +

Γ−1

[
(STMJ−1

m0CD)T

(STMJ−1
m0CK)T

]
, (16)

其中: c是滑模面斜率, Γ为正定对角的观测器增益

矩阵,且满足ΓA < 0. 由前文挠性附件具有非负惯
性阻尼的假设可知,这样的Γ是存在的.

若λ取值为

λ = (u1 max + α)MG−1M−1, (17)

其中:

u1 max > ‖u1‖∞ ,

u1 = MJ−1
m Td −MJ−1

m [ω×]∆J0ω +

STMJ−1
m ∆J0M

−1(cM+Ṁ)ωe −
MJ−1

m ∆J0ω̇
b
di +

[eT
η eT

ψ ]

[
(−STMJ−1

m ∆J0J
−1
m0CD)T

(−STMJ−1
m ∆J0J

−1
m0CK)T

]
(18)

是由惯量不确定性和外部扰动力矩带来的不确定部

分. 则挠性航天器姿态跟踪控制系统式(3)(5)和(6)是
全局渐近稳定的.

证证证 仍选滑模面如式(10). 取候选Lyapunov函数
为

V1(t) =
1
2
STS +

1
2
[eT

η eT
ψ ]Γ

[
eη

eψ

]
, (19)

其中

[
eη

eψ

]
=

[
η

ψ

]
−

[
η̂

ψ̂

]
为挠性模态的观测误差.

对V1(t)沿状态轨迹求导,得

V̇1(t) = ST(cMωe + Ṁωe + Mω̇e) +

[eT
η eT

ψ ]Γ

([
η̇

ψ̇

]
−

[
˙̂η
˙̂ψ

])
. (20)

将式(3)(6)(15)和(16)代入式(20)中得到

V̇1(t) =−ST(MGM−1λsgn S + u1) +

[eT
η eT

ψ ]ΓA

[
eη

eψ

]
, (21)

其中u见式(18). λ按式(17)取值,则可得

V̇1(t) 6 −α
3∑

i=1

|Si|+ [eT
η eT

ψ ]ΓA

[
eη

eψ

]
. (22)

由于ΓA < 0, V̇1 (t) < 0, 则V1(t)是Lyapunov函数,
由Lyapunov稳定性定理可知系统是渐近稳定的[13].
若‖ST eT

η eT
ψ ‖ → ∞, 则V1(t) → ∞, 进一步可知

系统是全局渐近稳定的. 同样由于系统中存在不确
定部分u,因此系统只能是渐近有界的.
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4 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
进行仿真实验验证提出的控制律.采用文[12]中

给出的航天器和挠性附件参数, 考虑到状态反馈控
制律在实际应用中的限制,仿真结果主要针对输出
反馈控制律.

ωdi =




0.001 sin(0.126t)
0.0008 sin(0.094t)
0.0015 sin(0.113t)


rad/s,

Td0 =




0.001 sin(0.1t)
0.001 sin(0.1t)
0.001 sin(0.1t)


Nm,

σdi(0) = [−0.154 0.220 0.141]T.

设σbi = [0 0 0]T,则由式(2)得σe(0) = −σdi.

假设航天器姿态角速度初值ω(0) = 0, ωe(0) =
−Rbdωdi, 为保证在初始时刻挠性附件不发生形变,
即η(0) = 0, η̇(0) = 0,可得ψ(0) = CTωe(0).

控制器和观测器参数c = 0.05I3×3, λ = 0.5I3×3,
Γ = 10I3×3, ε = 0.002.

1) 状态反馈控制律.

图1给出了在J = J0时状态反馈控制律的欧拉

角和角速度的响应曲线.

图 1 J = J0时状态反馈控制律的欧拉角和

角速度响应曲线

Fig. 1 The response of Euler angles and angular velocity

using state feedback control law when J = J0

由图1可以看出,采用状态反馈控制律能够使系
统渐近有界. 图中, θ1, θ2, θ3分别表示滚动、俯仰和

偏航角. 稳态时姿态控制精度和姿态稳定度分别
为0.001◦和0.0002◦/s,

2) 输出反馈控制律针对惯量不确定性的鲁棒性.

将文献[6]中输出反馈控制律与本文输出反馈控
制律的仿真结果进行对比. 在J = J0, J = 5J0时分

别进行仿真来考察两种控制律针对惯量不确定性的

鲁棒性. 图2中给出了在J = J0时挠性模态坐标及其

变化率的观测误差,因挠性模态阶数越高,其振幅也
越小, 这里只给出了前两阶挠性模态及其变化率的
观测误差. 两种控制律下欧拉角和角速度的响应曲
线分别如图3和4.

由图2可以看出,挠性模态及其变化率的观测误
差随着时间的增加迅速衰减. 由于此处航天器跟踪
一个角速度为正弦规律的给定姿态, 稳态时挠性附
件仍然存在周期性的弹性形变,稳态时挠性模态及
其变化率的观测误差分别为0.002和0.001.

图 2 前两阶挠性模态坐标及其变化率观测误差

Fig. 2 The estimation error of first two orders of the flexible

modal coordinates and their derivatives

比较图3和图4可以看出在相同的扰动力矩下惯
量改变对控制品质的影响.将图3(a)和图4(a)进行比
较, 可以看出在惯量发生剧烈变化的情况下, 采用
文献[6]中控制律时, J = J0时能获得较好的响应品

质,约100s进入稳态,稳态姿态控制精度和姿态稳定
度分别为0.002◦和0. 0002◦/s. J = 5J0时, 稳态姿态
控制精度和姿态稳定度分别为0.02◦和0.001◦/s. 将
图3(b)和图4(b)进行比较, 可以看出在相同条件下,
采用本文输出反馈控制律前后过渡过程时间都是大

约100 s, 图3(b)图中姿态控制精度和姿态稳定度分
别为0.001◦和0.0002◦/s, 图4(b)中姿态控制精度和姿
态稳定度分别为0.006◦和0.0003◦/s,通过比较可以看
出本文控制律具有较高的控制精度,针对惯量不确
定性有较好的鲁棒性.
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(a)文献[6]的控制律

(b)本文的控制律

图 3 J = J0时欧拉角和角速度响应比较
Fig. 3 Comparison of response of Euler angles and angular

velocity when J = J0

(a)文献[6]的控制律

(b)本文的控制律

图 4 J = 5J0时欧拉角和角速度响应比较

Fig. 4 Comparison of response of Euler angles and angular

velocity when J = 5J0

3) 输出反馈控制律的扰动抑制能力.

取J = J0, Td = 10Td0,将文献[6]中控制律和本
文控制律的仿真结果进行比较, 欧拉角和角速度的
响应曲线如图5.

(a)文献[6]的控制律
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(b)本文的控制律

图 5 J = J0, Td = 10Td0时欧拉角和角速度响应比较

Fig. 5 Comparison of response of Euler angles and angular

velocity when J = J0 and Td = 10Td0

比较图3和图5可以看出在相同的惯量下扰动力
矩改变对控制品质的影响. 将图3(a)和图5(a)进行
比较, 可以看出在扰动力矩增加后, 图5(a)中姿态
控制精度和姿态稳定度分别为0.03◦和0.002◦/s. 将
图3(b)和图5(b)进行比较, 可以看出在相同条件下,
图5(b)中姿态控制精度和姿态稳定度分别为0.004◦

和0.0003◦/s, 通过比较可以看出本文输出反馈控制
律针对扰动力矩具有较好的抑制能力.

5 结结结论论论(Conclusion)
本文针对含有参数不确定性挠性航天器姿态

跟踪控制问题, 提出一种滑模姿态跟踪控制律.
采用混合坐标法建立挠性航天器动力学模型, 基
于Lyapunov稳定性原理分别设计了状态反馈控制律
和输出反馈控制律,并证明了控制律全局渐近稳定.
状态反馈控制律适用于状态量全部可测量的情况,
应用范围相对较小, 输出反馈控制律构造挠性模态
观测器对挠性模态变量进行观测, 不需要测量挠性
模态变量, 这一优点使输出反馈控制律应用范围更
加广范.仿真结果的比较显示,本文提出的滑模控制
律具有针对航天器惯量不确定性的良好鲁棒性和较

强的扰动抑制能力.
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