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０　 引言

航天器在太空中执行多样化的空间任务时ꎬ需要在短

时间内实现轨道机动和有效载荷的精确指向ꎮ 然而目前

大部分航天器往往带有多种挠性附件ꎬ例如ꎬＨｕｂｂｌｅ 太空

望远镜携带的大型太阳能帆板[１] ꎬ美国宇航局为太空望

远镜詹姆斯韦伯设计的大规模展开的遮阳板[２] ꎮ 这些

在航天器上大量使用的低刚度轻质材料在姿态、轨道控制

以及空间环境的影响下会发生振动ꎮ 因为挠性附件内阻

低ꎬ且航天器在轨飞行时受到的阻力小ꎬ因此产生的振动

很难快速衰减ꎬ而这些因素会影响航天器的正常运行ꎮ 同

时ꎬ航天器在轨运行期间ꎬ姿态控制系统除了受到自身控

制力矩的作用ꎬ还受到空间环境中多种干扰力矩带来的影

响ꎮ 除此之外ꎬ航天器惯性矩阵的摄动也是姿态控制系统

设计中需要考虑的重要因素ꎮ 解决惯性矩阵参数的不确

定性问题是设计姿态控制器的重要部分ꎬ因此已有许多文

献研究航天器的姿态控制[３－５] ꎮ
文献[６]考虑挠性航天器惯性矩阵的不确定性问题ꎬ

研究挠性航天器姿态稳定控制问题ꎬ设计自适应律来估计

惯性矩阵相关函数的上界ꎬ并以此为基础ꎬ考虑挠性模态

变量可测和不可测两种情况ꎬ分别设计自适应滑模状态反

馈控制律和基于模态观测器的自适应滑模控制律来实现

航天器在有限时间内的姿态稳定ꎮ 文献[７]设计了非线

性 ＰＩＤ 控制器ꎬ此方法不需要利用惯性矩阵的参数信息ꎬ
控制器有一定的鲁棒性ꎬ但是在惯性矩阵参数发生大幅度

摄动时ꎬ航天器闭环系统的性能会大幅下降ꎬ甚至可能使

得航天器控制系统失稳ꎮ
自适应控制可以有效解决该类问题ꎬ通过参数在线估

计来消除系统的不确定性ꎬ其控制系统有很强的适应能

力ꎬ已有文献成功应用该方法在各个领域实现控制任务ꎮ
文献[８]提出一种基于自适应反步算法的控制器ꎬ设计自

适应律估计外部干扰上界ꎬ并结合模糊算法进行参数在线

优化ꎬ使得航天器系统在有限时间内收敛ꎬ但该方法假设

航天器惯性矩阵是已知的ꎬ然而实际中难以准确获得航天

器惯性矩阵的参数信息ꎮ 文献[９]中提出了一种自适应

反馈控制律对航天器姿态进行全局跟踪ꎬ具有 ６阶动态补

偿器的控制律能够解决惯性矩阵未知的问题ꎬ但该文献中

没有研究外部干扰对航天器姿态控制系统的影响ꎮ
本文研究挠性航天器的姿态控制ꎬ在外部干扰上界
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ｄｍａｘ未知的情况下ꎬ研究惯性矩阵未知的挠性航天器姿态

控制问题ꎬ设计自适应律估计未知惯性矩阵和外部干扰上

界ꎬ并在挠性模态信息未知情况下ꎬ构建模态观测器来获

得模态值ꎬ设计基于模态观测器的自适应滑模姿态控制

器ꎬ实现航天器控制目标并使闭环系统稳定ꎮ

１　 挠性航天器系统模型

本文采用四元数法描述挠性航天器的姿态ꎬ在外部干

扰力矩影响下的挠性航天器姿态控制系统模型如下:

Ｑ
 ＝ １
２ Ｅ(Ｑ)ω

η
＝ψ－δω

ψ
 ＝ －(Ｃψ＋Ｋη－Ｃδω)

ω
 ＝Ｊ－１ｍｂ[－ω

×(Ｊｍｂω＋δＴψ)＋ｕ＋ｄ＋δＴ(Ｃψ＋Ｋη－Ｃδω)]

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(１)
式中:Ｑ＝[ｑ０ ｑ１ ｑ２ ｑ３] Ｔ ＝[ｑ０ ｑＴ] Ｔ 为系统姿态四元

数ꎬ且 ｑ２０＋ｑＴｑ＝ １ꎻＥ(Ｑ)＝
－ｑＴ

ｑ０Ｉ３＋ｑ
×

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ꎬＩ３ 是单位矩阵ꎻω＝

[ω１ ω２ ω３] Ｔ 是 航 天 器 的 姿 态 角 速 度ꎻ ∀ａ ＝

[ａ１ ａ２ ａ３] Ｔ∈Ｒ３ꎬａ×表示如下反对称矩阵

ａ× ＝
０ －ａ３ ａ２
ａ３ ０ －ａ１
－ａ２ ａ１ ０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

Ｊ 是挠性航天器的惯性矩阵ꎬ是一个未知常数矩阵ꎬＪｍｂ ＝
Ｊ－δＴ δꎻ δ 是 挠 性 附 件 与 刚 体 的 耦 合 矩 阵ꎻ η ＝
[η１ η２ η３] Ｔ 是挠性附件的模态ꎻｕ ＝ [ｕ１ ｕ２ ｕ３] Ｔ 是

挠性航天器所受控制力矩ꎻｄ 是挠性航天器受到的环境干

扰力矩ꎻＣ＝ ｄｉａｇ ２ξｉ ω ｉ
ꎬｉ＝ １ꎬ ２ꎬꎬＮ{ } 是模态阻尼矩阵ꎬ

Ｋ＝ｄｉａｇ ω２

ｎｉ
ꎬ ｉ＝ １ꎬ ２ꎬ ꎬ Ｎ{ } 是刚度矩阵ꎬ其中 ξｉ 是阻

尼比ꎬω
ｎｉ
是模态频率ꎬＮ 是模态个数ꎻψ 是中间变量ꎬ表示

挠性附件的总速度ꎬψ＝η
＋δωꎮ

定义式(１)中矩阵

Ｊｍｂ ＝
Ｊ１１ Ｊ１２ Ｊ１３
Ｊ１２ Ｊ２２ Ｊ２３
Ｊ１３ Ｊ２３ Ｊ３３

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

引入中间变量

θ＝[Ｊ１１ Ｊ２２ Ｊ３３ Ｊ１２ Ｊ１３ Ｊ２３] Ｔ

使得

Ｊｍｂｂ＝Ｌ(ｂ)θ (２)
成立ꎬ其中

Ｌ(ｂ)＝
ｂ１ ０ ０ ｂ２ ｂ３ ０
０ ｂ２ ０ ｂ１ ０ ｂ３
０ ０ ｂ３ ０ ｂ１ ｂ２

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

ｂ＝[ｂ１ ｂ２ ｂ３] Ｔ∈Ｒ３ 为任意三维列向量ꎮ
假设 １:外部干扰力矩 ｄ 是有上界的ꎬ且

ｄ ≤ｄｍａｘ
式中 ｄｍａｘ是未知正常数ꎮ

针对存在外部干扰且惯性矩阵未知的挠性航天器系

统式(１)ꎬ本文的控制目标为:当 ｔ→∞时ꎬｑ→０ꎬη→０ꎬψ→
０ꎬω→０ꎮ

２　 模态观测器设计

由于模态变量 η 和 ψ 一般无法直接测量得到ꎬ因此

构造挠性模态观测器观测航天器的模态值ꎬ构造的模态观

测器如下:

　 　
η
∧

ψ
∧

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
＝
０ Ｉ
－Ｋ －Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú

η
∧

ψ
∧

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋
－Ｉ
Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú δω＋

Ｐ－１
Ｋ
Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú (δω＋αδｑ)＋

０
Ｉ

é

ë
êê

ù

û
úú αδω

×ｑ{ }
(３)

式中:η
∧
和 ψ

∧
分别是 η 和 ψ 的估计值ꎻＩ 是一个单位正定

矩阵ꎻＰ 为以下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数的解ꎮ

Ｐ
０ Ｉ
－Ｋ －Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú ＋

０ Ｉ
－Ｋ －Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ

Ｐ＝ －２Ｈ

其中 Ｈ 为给定的具有适当维数的正定矩阵ꎮ
接下来基于模态观测器式(２)得到的模态估计值ꎬ设

计挠性航天器的自适应滑模控制器ꎬ从而实现航天器的姿

态稳定控制ꎮ

３　 基于模态观测器的自适应滑模控
制器设计

　 　 假设挠性航天器的四元数 Ｑ 和姿态角速度 ω 可测ꎬ
选取以下滑模面

ｓ＝ω＋αｑꎬα≥０ (４)
当闭环系统保持在滑模面上时ꎬ即 ｓ＝ ０ꎬ则

ω＝ －αｑ (５)
成立ꎮ 为证明挠性航天器闭环姿态控制系统能在滑模面

上稳定运行ꎬ选择 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数如下:
Ｖ＝ ２(１－ｑ０)≥０ (６)

根据条件 ｓ＝ ０对上式求导ꎬ则

Ｖ
 ＝ －２ｑ


０ ＝ｑＴω＝ －αｑＴｑ≤０ (７)

由此可得ꎬ当挠性航天器闭环姿态控制系统到达滑模

面 ｓ＝ ０上时ꎬ有 ｌｉｍ
ｔ→∞

ｑ ＝ ０ 成立ꎬ由式(４)可知ꎬｌｉｍ
ｔ→∞

ω ＝ ０ꎬ所

以系统在滑模面上是稳定的ꎮ
针对惯性矩阵未知的挠性航天器姿态系统式(１)ꎬ存

在未知外部干扰的情况下ꎬ设计自适应滑模控制器如下:

ｕ＝ －ｆ θ
∧＋ω×δＴψ

∧－δＴＣψ
∧ －δＴＫη

∧ ＋δＴＣδω－ｄ
∧
ｍａｘｓｇｎ(ｓ) (８)

根据式(２)ꎬ对挠性航天器的干扰力矩上界和与矩阵

θ设计自适应律为:

ｄ
∧

ｍａｘ ＝ ｓ (９)

θ
∧＝Γ－１ ｆ Ｔｓ (１０)

其中:ｆ＝ －ω×Ｌ(ω) ＋αＬ( ｑ

)ꎻθ
∧

是 θ 的估计值ꎻｄ
∧
ｍａｘ是 ｄｍａｘ

的估计值ꎮ
定理 １:考虑挠性航天器系统式(１)ꎬ如果满足假设 １ꎬ

２６１



电气与自动化 宋欣ꎬ等基于模态观测器的挠性航天器自适应滑模控制

且 α>０ꎬΓ为对称正定矩阵ꎬ在自适应滑模控制器式(８)作
用下能够保证闭环系统渐近稳定ꎬ即ｌｉｍ

ｔ→∞
ｑ＝ ０ꎬｌｉｍ

ｔ→∞
ω＝ ０ꎮ

证明:定义模态观测误差 ｅη ＝ η－η
∧
ꎬｅψ ＝ψ－ψ

∧
ꎬ自适应

律的估计误差 θ
~ ＝ θ－θ

∧
ꎬ干扰矩阵上界的观测误差 ｄ

~
ｍａｘ ＝

ｄｍａｘ－ｄ
∧
ｍａｘꎮ

选择如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖ３ ＝Ｖ１＋Ｖ２ (１１)
式中:

Ｖ１ ＝
１
２

ｅＴη ｅＴψ[ ] Ｐ
ｅη
ｅψ

é

ë
êê

ù

û
úú (１２)

Ｖ２ ＝
１
２
ｓＴＪｍｂｓ＋

１
２
ｄ
~ ２
ｍａｘ＋

１
２
θ
~ ＴΓθ

~
(１３)

对 Ｖ１ 求导得

Ｖ

１ ＝[ｅ

Ｔ
η ｅＴψ]Ｐ

ｅ


η

ｅ


ψ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝[ｅＴη ｅＴψ]Ｐ

０ Ｉ
－Ｋ －Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú

ｅη
ｅψ

é

ë
êê

ù

û
úú －

αｅＴψδω
×ｑ－[ｅＴη ｅＴψ]

Ｋ
Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú (δω＋αδｑ) (１４)

对 Ｖ２ 求导得

　 　 Ｖ

２ ＝ ｓＴＪｍｂ ｓ

＋ｄ
~
ｍａｘｄ
~

ｍａｘ＋θ
~ ＴΓθ

~＝

ｓＴＪｍｂω
＋αｓＴＪｍｂｑ

＋ｄ
~
ｍａｘｄ
~

ｍａｘ＋θ
~ ＴΓθ

~
(１５)

由式(１)可得

Ｊｍｂω
＋αＪｍｂｑ

＝ －ω×(Ｊｍｂω＋δＴψ)＋ｕ＋ｄ＋αＪｍｂｑ
＋

δＴ(Ｃψ＋Ｋη－Ｃδω) (１６)
根据式(２)得

－ω×Ｊｍｂω＋αＪｍｂｑ
＝ －ω×Ｌ(ω)θ＋αＬ(ｑ


)θ＝ ｆθ (１７)

由式(１)和式(１７)得

Ｊｍｂω
＋αＪｍｂｑ

＝ ｆθ－ω×δＴψ＋ｕ＋ｄ＋δＴ(Ｃψ＋Ｋη－Ｃδω)

(１８)
将式(１８)代入式(１５)

Ｖ

２ ＝ ｓＴ( ｆθ－ω

×δＴψ＋δＴＣψ＋δＴＫη－δＴＣδω＋ｕ＋ｄ)＋

ｄ
~
ｍａｘｄ
~

ｍａｘ＋θ
~ ＴΓθ

~

(１９)
将控制器(８)代入式(１９)得

　 　 Ｖ

２ ＝ ｓＴ(－ω

×δＴｅψ＋δＴＣｅψ＋δＴＫｅη)＋ｓＴ ｆ θ
~＋

ｓＴ(ｄ－ｄ
∧
ｍａｘｓｇｎ(ｓ))＋ｄ

~
ｍａｘｄ
~

ｍａｘ＋θ
~ ＴΓθ

~
(２０)

因为 θ是一个常数矩阵ꎬ且θ
~＝ θ

－θ
∧

ꎬ所以θ
~ ＝ －θ

∧

ꎻ同理

ｄ
~

ｍａｘ ＝ －ｄ
∧

ｍａｘꎬ得

　 　 Ｖ

２ ＝ ｓＴ(－ω

×δＴｅψ＋δＴＣｅψ＋δＴＫｅη)＋ｓＴ ｆθ
~＋

ｓＴ(ｄ－ｄ
∧
ｍａｘｓｇｎ(ｓ))－ｄ

~
ｍａｘｄ
∧

ｍａｘ－θ
~ ＴΓθ

∧
(２１)

根据假设 １ꎬ将自适应律式(９)和式(１０)代入上式得

Ｖ

２ ＝ ｓＴ( －ω

× δＴｅψ ＋δＴＣｅψ ＋δＴＫｅη) － ｓ ｄ
~
ｍａｘ ＋ｓＴ(ｄ－ｄ

∧
ｍａｘ ｓｇｎ( ｓ))≤ｓＴ( －ω× δＴｅψ ＋δＴＣｅψ ＋δＴＫｅη) ＋ ｓ ｄｍａｘ － ｓ ｄ

∧
ｍａｘ －

ｓ ｄ
~
ｍａｘ ＝(ω＋αｑ) Ｔ(－ω

×δＴｅψ＋δＴＣｅψ＋δＴＫｅη)＝ －αｑＴω
×δＴｅψ＋(δω＋αδｑ) Ｔ[Ｋ Ｃ]

ｅη
ｅψ

é

ë
êê

ù

û
úú (２２)

将式(１４)和式(２２)代入式(１１)可得

Ｖ

３≤[ｅ

Ｔ
η ｅＴψ]Ｐ

０ Ｉ
－Ｋ －Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú

ｅη
ｅψ

é

ë
êê

ù

û
úú －αｅ

Ｔ
ψδω

× ｑ－[ ｅＴη ｅＴψ ]
Ｋ
Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú ( δω＋αδｑ) －αｑ

Ｔω× δＴｅψ ＋( δω＋αδｑ) Ｔ [Ｋ Ｃ]
ｅη
ｅψ

é

ë
êê

ù

û
úú ＝

[ｅＴη ｅＴψ]Ｐ
０ Ｉ
－Ｋ －Ｃ

é

ë
êê

ù

û
úú

ｅη
ｅψ

é

ë
êê

ù

û
úú ＝ －[ｅ

Ｔ
η ｅＴψ]Ｈ

ｅη
ｅψ

é

ë
êê

ù

û
úú≤０ (２３)

　 　 综上ꎬ挠性模态观测误差 ｅη 和 ｅψ 最终趋于 ０ꎬ闭环控

制系统式(１)渐近稳定ꎬ即ｌｉｍ
ｔ→∞

ｑ＝ ０ꎬｌｉｍ
ｔ→∞

ω＝ ０ꎬ证毕ꎮ

４　 仿真与分析

仿真分析以验证控制器式(８)的有效性ꎬ仿真中所用

到的具体参数[１０]如下:
航天器惯性矩阵和耦合矩阵为

Ｊｍｂ ＝
３５０ ３ ４
３ ２７０ １０
４ １０ １９０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

δ＝

６.４５６ ３７ １.２７８ １４ ２.１５６ ２９
－１.２５６ １９ ０.９１７ ５６ －１.６７２ ６４
１.１１６ ８７ ２.４８９ ０１ －０.８３６ ７４
１.２３６ ３７ －２.６５８ １ －１.１２５ ０３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

考虑挠性航天器前 ４ 阶挠性附件的振动频率和振动

阻尼为:

ω
ｎ１
＝ ０.７６８ １ꎬω

ｎ２
＝ １.１０３ ８ꎬ

ω
ｎ３
＝ １.８７３ ３ꎬω

ｎ４
＝ ２.５４９ ６ꎬ

ξ１ ＝ ０.００５ ６０７ꎬξ２ ＝ ０.００８ ６２ꎬ
ξ３ ＝ ０.０１２ ８３０ꎬξ４ ＝ ０.０２５ １６ꎮ

姿态四元数的初始值为 ｑ０(０)＝ ０.１７３ ６４８ꎮ

ｑ(０)＝
ｑ１(０)
ｑ２(０)
ｑ３(０)

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

＝
－０.２６３ ２０１
０.７８９ ６０３
－０.５２６ ４０２

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

外部干扰为

ｄ＝
－０.２＋０.５ｃｏｓ(０.１ｔ)－０.３ｓｉｎ(０.０２ｔ)
０.４＋０.２ｓｉｎ(０.１ｔ)－０.４ｃｏｓ(０.０２ｔ)
－０.４＋０.３ｓｉｎ(０.１ｔ)＋０.３ｃｏｓ(０.０２ｔ)

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

角速度的初始值为 ω(０)＝ [０ ０ ０] Ｔꎬ挠性模态变

量的初始值为 ηｉ ＝ ０.００１ꎬψｉ ＝ ０.００１ꎬｉ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４ꎻ控制器中

的可调节参数 α＝ ０.８ꎮ
图 １为姿态四元数 Ｑ 的响应曲线ꎬ图 ２为姿态角速度
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ω 的响应曲线ꎮ 在挠性航天器系统惯性矩阵参数未知的

情况下ꎬ应用自适应滑模控制律式(８)能够使航天器的姿

态四元数和角速度趋于稳定ꎮ 图 ３ 是姿态系统的控制力

矩ꎬ由于控制律中存在符号函数ꎬ会使控制力拒产生抖振ꎬ
所以在仿真过程中使用饱和函数来替代ꎬ如图 ３ 所示ꎬ控
制力矩随着时间的增加逐渐趋向于 ０ꎮ
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图 １　 姿态四元数 Ｑ
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图 ２　 姿态角速度 ω
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图 ３　 控制力矩 ｕ

图 ４－图 ７ 为挠性模态变量 η 及其观测值的变化曲

线ꎬ由图可以看出存在外部干扰和惯性矩阵未知情况时ꎬ
挠性模态在自适应滑模控制器式(８)作用下ꎬ其振动有逐

渐衰减的趋势ꎬ模态 η１ 和 η２ 衰减较慢ꎬη３ 和 η４ 衰减较

快ꎬ其振动得到了很好的抑制ꎮ
图 ８为模态观测器的观测误差曲线ꎬ从图中可以看出

η１ 的观测误差收敛速度较慢ꎬ但最终观测误差都能够收

敛为 ０ꎬ模态观测器能够很好地观测模态值ꎬ验证了模态

观测器式(３)的有效性ꎮ
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图 ４　 挠性模态变量 η１
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图 ５　 挠性模态变量 η２
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图 ６　 挠性模态变量 η３
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图 ７　 挠性模态变量 η４
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图 ８　 挠性模态观测误差 ｅη

５　 结语

本文在外部干扰上界未知的情况下ꎬ研究惯性矩阵未

知的挠性航天器姿态控制问题ꎬ设计一种基于模态观测器

的自适应滑模控制器ꎮ 本文提出的自适应滑模控制器ꎬ不
需要获得惯性矩阵和外部干扰的先验知识ꎬ设计的自适应

律能够估计惯性矩阵和外部干扰上界ꎬ并设计模态观测器

观测模态信息ꎬ最后利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论分析挠性

航天器闭环系统的稳定性ꎮ 仿真结果表明:本文设计的控

制律能够有效保证挠性航天器的抗干扰性和稳定性ꎮ
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