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输入有界的挠性航天器姿态跟踪滑模控制

胡庆雷，耿　博，马广富，肖　冰
（哈尔滨工业大学 控制科学与工程系，哈尔滨 １５０００１，ｈｕｑｉｎｇｌｅｉ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ）

摘　要：针对三轴稳定挠性航天器输入受限的姿态跟踪问题，设计了一类滑模自适应姿态跟踪控制器，它能确
保闭环系统在一定条件下具有全局渐近稳定性，且满足控制输入有界的要求；同时，该控制方案是一种模型独

立的控制方法，不依赖于航天器结构参数及模态阶数，而且通过引入参数自适应控制律，使得控制器的设计也

不依赖于参数不确定性和外部干扰力矩的界函数，具有较强的鲁棒性和工程实用性．最后根据给定的挠性航天
器参数进行了数值仿真研究，结果表明在转动惯量存在较大不确定性和外部干扰的情况下，系统具有很好动态

性能和有效地抑制控制输入饱和问题，表明所设计的控制方案有效可行，并具有一定潜在的工程应用前景．
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　　航天器姿态控制一直以来都是人们研究的热 点．文献［１］针对挠性航天器的机动控制问题，提
出了一种双阶段方法，并利用智能材料很好的解

决了挠性航天器存在的振动问题．针对控制受限
和角速率受限的刚体航天器姿态跟踪控制问题，

文献［２］在不使用角速度信息的情况下设计控制
律，并采用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法给出其稳定性证明．
Ｓｉｎｇｈ等［３］针对在轨挠性航天器的旋转机动和挠

性部件振动抑制问题，提出了一种新型的简单自

适应控制方法．Ｓｅｏ等在文献［４］中设计自适应控



制律时，成功的引入了一个吸引流形，从而提高了

系统的跟踪精度．在上述的姿态控制算法中，滑模
变结构理论由于其固有的鲁棒性能，受到了学者

们的广泛重视．Ｖａｄａｌｉ［５］成功的将变结构控制理
论引入到航天器的姿态大角度机动中．Ｌｏ和
Ｃｈｅｎ［６］提出了一种通用的航天器滑模控制方法．
文献［７］将变结构输出反馈控制和输入整形器结
合起来，解决了挠性航天器机动过程中的振动问

题．文献［８］将自适应模糊变结构控制方法应用
到航天器的姿态稳定控制中，通过引入模糊控制

技术，变结构控制中的抖动问题被很好的解决．
然而，在各种姿态控制律的设计中，执行机构

的动态特性及其饱和现象越发引起人们的重视．
文献［９］采用修正的 Ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ参数，以反作用飞
轮为执行机构，设计了滑模控制律，但是该方法没

有考虑到飞轮的饱和特性，因此不能直接用于实

际应用．针对航天器控制受限问题，Ｂｏｓｋｏｖｉｃ［１０－１１］

提出了基于有界函数的控制方法，具有很好的启

发作用．但是，在该算法中，很多参数的选取依靠
很难获取的参数不确定性界限以及干扰界限，因

此应用中存在很大的保守性．文献［１２］针对航天
器姿态调节问题，利用正切函数的有界性，设计出

来一种滑模自适应控制器，在考虑航天器输入饱

和特性的基础上，在有界外扰动存在的情况下，证

明了该控制算法的全局渐近稳定性．本文将针对
挠性航天器输入受限的问题，综合考虑飞轮的动

态特性，借鉴已有研究成果的有界函数法，并针对

其存在的缺陷，提出了一种滑模自适应控制，以实

现航天器姿态跟踪全局渐近稳定．

１　挠性航天器数学模型与控制问题
１１　挠性航天器姿态运动学与动力学

采用四元数表示航天器姿态，则航天器的运

动学方程为［６］

ｑ＝０．５（［ｑ×］＋ｑ０Ｅ３）ω， （１）
ｑ０ ＝－０．５ｑ

Ｔω． （２）
式中：ｑ０和ｑ分别为四元数的标部和矢部，且满足
ｑ２０＋ｑ

Ｔｑ＝１，ω为星体角速度，Ｅ３为３阶单位阵，
并且对于向量ｑ∈Ｒ３，定义

［ｑ×］＝
０ －ｑ３　 ｑ２
ｑ３ ０ －ｑ１　

－ｑ２　 ｑ１









０

．

考虑航天器挠性结构的较小弹性变形，其动

力学模型可表示为

Ｊω＋ＦＴ̈χ＝－ω×Ｊω＋ｕ（ｔ）＋ｄ（ｔ），（３ａ）

χ̈＋珚Ｃχ＋珚Ｋχ＋Ｆω＝０． （３ｂ）
其中：Ｊ为整星体的转动惯量矩阵；Ｆ为中心体与
挠性附件的耦合矩阵；ｕ（ｔ）为控制力矩；ｄ（ｔ）为
外部干扰力矩；χ为振动模态坐标向量；珚Ｃ ＝
ｄｉａｇ｛２ξｉωｎｉ｝和珚Ｋ＝ｄｉａｇ｛ω

２
ｎｉ｝（ｉ＝１，２，…，ｎ）分

别为阻尼矩阵和刚度矩阵，ξｉ为帆板振动模态阻
尼比，ωｎｉ为帆板振动模态频率，ｎ表示模态个数．
将外部干扰力矩 ｄ（ｔ）和耦合项 －ＦＴ̈χ看作为系
统的总的干扰项，式（３ａ）可改写为

Ｊω＝－ω×Ｊω＋ｕ（ｔ）＋

)

ｄ（ｔ）．

式中：

)

ｄ＝ｄ－ＦＴ̈χ．
１２　考虑带飞轮动力学的姿态跟踪模型

在航天器姿态跟踪任务中，期望坐标系记为

Ｄ，地心惯性坐标系记为 Ｉ，航天器本体坐标系记
为Ｂ，且坐标系Ｂ相对Ｄ的姿态四元数记为（ηＴ，
η０）

Ｔ，满足ηＴη＋η２０ ＝１；坐标系Ｄ相对Ｉ的角速
度记为ν，即为指令角速度；Ｂ相对Ｄ的角速度记
为ω，则姿态跟踪方程为［１１］

Ｊω＝－［（ω＋Ｃν）×］Ｊ（ω＋Ｃν）＋ｕ（ｔ）＋

)

ｄ（ｔ）＋Ｊ（［ω×］Ｃν－Ｃν）．
其中：Ｃ∈Ｒ３×３表示从Ｄ到Ｂ的旋转矩阵．由此，
考虑当航天器带有Ｎ个反作用飞轮时，航天器姿
态跟踪问题可描述为

　Ｊω＝－［（ω＋Ｃν）×］Ｊ（ω＋Ｃν）＋Ｊ（［ω×］
Ｃν－Ｃν）－［（ω＋Ｃν）×］Ｄｈ＋ｕ（ｔ）＋

)

ｄ（ｔ）．
其中：Ｄ∈ Ｒ３×Ｎ是飞轮的安装矩阵，它由飞轮的
不同配置方案决定；ｈ＝ＪｗΩ为飞轮相对航天器
的角动量矢量，Ｊｗ是一个对角矩阵且对角线上元
素Ｊｗｉ为第ｉ个飞轮驱动电机的转动惯量，Ω∈Ｒ

Ｎ

为飞轮相对航天器的转动角速度矢量．
假设 Ｎ个飞轮产生的控制力矩 ｕ为 ｕ＝

ＤＪｗＴｗ
－１Ω－ＤＪｗＫｗＴｗ

－１υ，其中υ∈ＲＮ是反作用飞
轮的电压矢量；Ｋｗ是一个对角矩阵且对角线上元
素Ｋｗｉ为第ｉ个反作用飞轮的电机增益常数；Ｔｗ是
一个对角矩阵且对角线上元素Ｔｗｉ为第ｉ个反作用
飞轮的电机时间常数．且υ和Ω满足 Ω＋Ｔ－１ｗΩ ＝
ＫｗＴ

－１
ｗυ．这样，带飞轮动力学的姿态跟踪模型可描

述为

Ｊω＝－［（ω＋Ｃν）×］Ｊ（ω＋Ｃν）＋Ｊ（［ω×］Ｃν－
Ｃν）－［（ω＋Ｃν）×］Ｄｈ＋ＤＪｗＴ

－１
ｗΩ －

ＤＪｗＫｗＴ
－１
ｗυ＋

)

ｄ（ｔ）． （４）
１３　控制目标

挠性航天器姿态跟踪控制问题可以描述为：
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在惯量矩阵Ｊ存在不确定性、存在外扰动和挠性
结构弹性振动的情况下，针对由方程（１）～（２）
与（４）描述的姿态跟踪问题设计一种滑模自适应
鲁棒控制律υ，使得当ｔ→∞时，有η→０，ω→０，
且保证控制输入υ是有界的；同时，振动模态坐标
向量χ→０．

２　滑模自适应姿态跟踪控制律设计

　　 为了设计方便，对 β∈ Ｒ３，记 ‖β‖１ ＝
｜β１｜＋｜β２｜＋｜β３｜，对Ｂ∈Ｒ

ｍ×ｎ，记Ｂ＋表示
其伪逆，并给出如下假设．

假设１　基于实际的航天器物理模型，关于
参数和扰动提出以下假设：

‖

)

ｄ‖１＜珋ｄ，‖ν‖１＜珋ν，‖Ｄｈ‖１≤３∑
Ｎ

ｉ＝１
｜ｈｉ｜＜

３珋ｈ，‖ν‖１＜ν，
ＤＪｗ
Ｔｗ
Ω

１

≤３∑
Ｎ

ｉ＝１

Ｊｗｉ
Ｔｗｉ
｜ｈｉ｜＜３珔Ｈ．

其中：珔ｄ，珋ｖ，ｖ，珔ｈ和珚Ｈ均为未知的正常数．
假设２　λ∶＝ｓｕｐ‖Ｊ‖，假设存在参数υｍ满

足υｍ ＞λ（珋ν
２＋ν）＋珔ｄ＋３珋ν珔ｈ＋３珚Ｈ．

为此，设计如下时变滑模面［１１］：

ｓ＝ω＋κ２η， （５）
且选取有界连续滑模控制律为

υ＝
υ^ｍ（ＤＪｗＫｗ／Ｔｗ）

＋ｓ
｜ｓ｜＋κ２δ

． （６）

式中：δ＞０，且参数κ和 υ^ｍ均为待定的时变函数；
由此，可以得到如下结论．

定理１　考虑式（１）～（２）与（４）描述的系
统，采用滑模变量式（５），在形如（６）的控制力矩
作用下，并且时变参数采用如下自适应律：

κ＝ γκ
１＋４γ（１－η０）

υ^ｍ∑
３

ｉ＝１

ωｉηｉ
｜ｓｉ｜＋κ

２[{ δ
－

｜ωｉ｜（１＋δ）
｜ωｉ｜＋κ

２（１＋δ ]
）
－ηＴ }ｓ， （７）

υ^·ｍ ＝
１
α‖ω‖１． （８）

其中：γ＞０，α＞０，则闭环系统为渐近稳定．
证明　记Γ＝υ^ｍ －υｍ，选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖ＝０．５ωＴＪω＋２κ２（１－η０）＋κ
２／γ＋０．５αΓ２．

对Ｖ求时间导，可得

　Ｖ＝－ωＴｇ＋ωＴ

)

ｄ－ωＴ［（Ｃν）×］Ｄｈ＋ωＴＤＪｗＴ
－１
ｗΩ－

ωＴ
υ^ｍｓ

｜ｓ｜＋κ２δ
＋κ２ωＴη＋４κκ（１－η０）＋κκ／γ＋

α（^υｍ －υｍ）^υ
·

ｍ． （９）
若定义变量Ｈ和ｇ分别为Ｈ＝［（Ｃν）×］Ｊ＋

Ｊ［（Ｃν）×］和ｇ＝［（Ｃν）×］Ｊ（Ｃν）＋ＪＣν．容易

验证ωＴＨω＝０，并且‖ｇ‖１≤λ（珋ν
２＋ν），并注

意到

－ωＴ
υ^ｍｓ

｜ｓ｜＋κ２δ
≤ υ^ｍ∑

３

ｉ＝１

｜ωｉ｜κ
２（１＋δ）

｜ωｉ｜＋κ
２（１＋δ）[ －

　　 κ２ωｉηｉ
｜ｓｉ｜＋κ

２δ
－｜ωｉ ]｜ ． （１０）

则将式（１０）代入式（９）可得，
　Ｖ≤‖ω‖１（‖ｇ‖１＋‖珋ｄ‖１＋‖ν‖１‖Ｄｈ‖１＋

　　 ＤＪｗ
Ｔｗ
Ω
１

－^υｍ）－κ
４ηＴη＋^υｍ∑

３

ｉ＝１

｜ωｉ｜κ
２（１＋δ）

｜ωｉ｜＋κ
２（１＋δ）[ －

　　 κ２ωｉηｉ
｜ｓｉ｜＋κ

２ ]δ＋κ
２ｓＴη＋κκ４（１－η０）＋

１[ ]γ ＋
　　αυ^ｍ －υ( )

ｍ υ^
·

ｍ． （１１）
并将式（７），（８）代入式（１１），并根据假设１

和假设２可得
Ｖ≤‖ω‖１（－υｍ ＋λ（珋ν

２＋ν）＋珔ｄ＋３珋ν珔ｈ＋
　　　３珚Ｈ）－κ４ηＴη≤０． （１２）

由Ｂａｒｂａｌａｔ引理，可以得到ｔ→∞时，有η→
０以及ω→０．证毕．

另外，至于υ的有界性，将会在定理２中给出
证明．为了证明定理２，首先给出引理１．

引理１　记φ＝ＤＪｗＫｗＴ
－１
ｗυ，若｜φｉ｜＜μ，则

υｉ（ｔ）∈Ｌ
１，其中μ＞０．

定理２　当 ｖｍ ＞２（λ（珋ν
２＋ν）＋珔ｄ＋３珋ν珔ｈ＋

３珚Ｈ）∶＝２σ时，系统的控制输入有界．
证明　由Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数Ｖ（ｔ）的定义以及由

式（１２）可知，对ｔ＞０，Ｖ（ｔ）＜Ｖ（０），也即Ｖ（ｔ）
为有界函数；记ｃ＝υｍ－σ，对式（１２）两侧进行积
分得

Ｖ（０）－Ｖ（ｔ）≥ｃ∫
ｔ

０
‖ω‖１ｄｔ＋∫

ｔ

０
κ４ηＴηｄｔ． （１３）

从而

∫
ｔ

０
‖ω‖１ｄｔ≤ｃ

－１（Ｖ（０）－Ｖ（ｔ））． （１４）

　　如果选取初值 υ^ｍ（０）＝０，对式（８）两侧进

行积分得 υ^ｍ（ｔ）＝α
－１∫

ｔ

０
‖ω‖１ｄｔ；同时，将式

（１４）代入式（１３）可得
υ^ｍ（ｔ）≤（ｃα）

－１（Ｖ（０）－Ｖ（ｔ））＜（ｃα）－１Ｖ（０）．

（１５）
式中：α为任意正数，不妨选取α满足

α＝（ｃμ）－１Ｖ（０），μ＞０，
则有０＜υ^ｍ（ｔ）＜μ．另外，由（６）式可得

φ＝－
υ^ｍｓ

｜ｓ｜＋κ２δ
，｜φｉ｜≤ υ^ｍ（ｔ）≤μ，ｉ＝１，２，３．

（１６）
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从而υ∈Ｌ１，即控制输入是有界的．
下面证明存在正数 α满足 α＝Ｖ（０）／（ｃμ）．

由上述Ｌｙａｐｕｎｏｖ定义可知
Ｖ（０） ＝０．５ω（０）ＴＪω（０） ＋２κ（０）２（１－

η０（０））＋κ（０）
２／γ＋０．５αυ２ｍ．

记

ｋ１ ＝０．５ω（０）
ＴＪω（０）＋２κ（０）２（１－η０（０））＋

κ（０）２／γ，
则

Ｖ（０）＝ｋ１＋０．５αυ
２
ｍ （１７）

　　利用ｃ和式（１７），则有

α＝
ｋ１＋０．５αυ

２
ｍ

（υｍ －σ）μ
，

从而有

α＝
ｋ１

－０．５（υｍ －μ）
２＋０．５μ２－μσ

．

因此，当μ＝υｍ ＞２σ时，α＞０，即存在正数
α满足α＝Ｖ（０）／（ｃμ）．证毕．

３　仿真分析
以四斜装飞轮安装方案为例，通过 Ｍａｔｌａｂ仿

真验证所设计控制律的正确性和可靠性．四斜装飞
轮的参数分别为：电 机 的 力 矩 常 数 Ｋｍ ＝
０１（Ｎ·ｍ／Ａ）；电机反电动势常数Ｋｂ ＝００００１；电
机的粘滞摩擦系数ｂｍ ＝１２×１０

－６（Ｎ·ｍ２）；电机的
转动惯量Ｊｗｉ＝０００７７（（Ｋｇ·ｍ）／（ｒａｄ·ｓ

－１））；电机阻

抗Ｒａ＝１ｏｈｍ；飞轮最大输入电压Ｖｍａｘ＝２Ｖ．由此
可以计算电机增益系数Ｋｗ和Ｔｗ，计算公式如下：

Ｋｗｉ＝Ｋｍ／（Ｒａｂｍ ＋ＫｍＫｂ），
Ｔｗｉ＝ＲａＪｗｉ／（Ｒａｂｍ ＋ＫｍＫｂ）．

　　在仿真中，假定转动惯量的标称值

Ｊ０ ＝
５５３０ ０２１ ０４１
０２１ ５１５０ －０３４　
０４１ －







０３４　 ４１８０
（ｋｇ·ｍ２），

考虑转动惯量不确定值

ΔＪ＝
１３８０ ００５ ０１１
００５ １２９０ －０１０　
０１１ －







０１０　 １０５０
（ｋｇ·ｍ２），

外加干扰力矩取

ｄ＝
－２＋２ｓｉｎ（００１５ｔ）＋２ｃｏｓ（００３ｔ）
１＋ｃｏｓ（００１５ｔ）－３ｓｉｎ（００３ｔ）
－２＋ｃｏｓ（００１５ｔ）－２ｃｏｓ（００３ｔ







）

×１０－３（Ｎ·ｍ），

指令角速度

ν＝
３－２ｓｉｎ（０１ｔ）
４＋ｓｉｎ（０１ｔ）
５－２ｃｏｓ（０１ｔ







）

×１０－３（ｒａｄ／ｓ），

仿真中仅考虑太阳帆板的前三阶弹性模态，阻尼

比ξｉ＝００２５（ｉ＝１，２，３），模态频率分别为ω１＝
１８０３ｒａｄ／ｓ，ω２＝８３５７ｒａｄ／ｓ，ω３＝９３６２ｒａｄ／ｓ，
且耦合系数

Ｆ＝
１６５７４ ００００１ ００００２
００２２１ １７９８２ １７２２１
００００５ －







１３２３４　 ４４６３２
．

此外，航天器相对指令坐标系的姿态四元数

初值设为η（０）＝［０３－０２８０１８］Ｔ，η０（０）＝
０９；相对指令坐标系的角速度初值设为ω（０）＝
［０００］Ｔ； 飞 轮 的 初 始 转 速 为 Ω（０） ＝
［０ ０ ０ ０］Ｔ．控制律（６）中 δ＝００１；自适应
律（７）～（８）中参数γ＝００１，α＝５００，自适应参
数初值ｋ（０）＝１，^υ（０）＝０．

仿真结果如图１～图４所示．由图可看出，系
统在设计的控制律下能够渐近稳定；航天器的电

压控制矢量在实际允许的界限内，实现了输入有

界；帆板振动模态坐标随时间衰减为零；随 α增
大，输入电压上限υ减小．
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图１　航天器误差角速度仿真图
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图２　航天器控制电压矢量仿真图
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图３　 帆板振动模态坐标向量仿真图
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图４　ｖ随α的变化关系仿真图
　　另外，本文方法的结果与文献［１１］结果进行
了对比．在同样的仿真条件下，本文给出的控制
系统的性能要优于文献［１１］的结果；其次，本文
的设计充分考虑执行机构的动态特性对闭环系统

的影响，因此在实际工程应用中有着广泛的前景．

４　结　论
本文针对采用飞轮作为执行机构的挠性航天

器姿态控制问题，考虑其输入受限及飞轮动态特

性，设计了基于滑模变结构控制的姿态控制系统，

实现了挠性航天器的姿态跟踪，并通过仿真验证

了该方法的可行性．本文的突出之处在于：１）考
虑了航天器的挠性附件的振动对系统的影响；２）
输入电压有界且界限满足工程要求；３）考虑了飞
轮的动态特性，从而使其能够直接用于工程实践；

４）控制律中的参数采用自适应的方法或得，控制
律具有更好的可移植性．
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