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挠性航天器鲁棒后步滑模姿态跟踪及主动振动控制

朱良宽 , 马广富 , 胡庆雷
(哈尔滨工业大学 航天学院 , 哈尔滨 150001)

摘　要 : 针对挠性航天器姿态跟踪及振动抑制问题 ,提出一种双回路鲁棒控制方法.首先 ,采用滑模控制与后步法设

计了姿态跟踪控制器 ,基于 Lyapunov方法分析系统的渐近稳定性 ,并从实际应用角度考虑了反作用飞轮的动态特

性 ;其次 ,为抑制挠性结构的振动 ,采用压电智能材料作为敏感器和作动器 ,设计了应变速率反馈补偿器.仿真结果表

明 ,所提方法在保证完成姿态跟踪任务的同时 ,能有效抑制挠性附件的振动.
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Active vibration control and attitude tracking of flexible spacecraft
via robust backstepping sliding mode technique
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Abstract : A dual2loop robust control approach is p resented for the attitude t racking control and vibration damping of a

spacecraft with flexible appendages. Based on the sliding mode control (SMC) and backstepping technique , a attitude

t racking controller is derived to control the attitude motion of spacecraft , in which the asymptotic stability is analized

by using a Lyapunov method and the reaction wheel dynamics is also considered from the real applications point of

view. For actively suppressing the induced vibration , st rain rate feedback control methods are provided by using

piezoelect ric materials as additional sensors and actuators. Numerical simulations are performed to show that both

t racking maneuver and vibration suppression can be accomplished effectively.
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1　引　　言
　　随着航天技术的发展 ,现代的航天器通常带有

诸如大型太阳帆板或其他轻型结构的挠性附件.在

轨道运行中 ,随着挠性的展开和收缩 ,星体的转动惯

量变化很大 ,同时还受到外部扰动力矩的作用 ,这些

因素使得航天器对象具有很大的不确定性 ;另外 ,在

此过程中 ,由于中心刚体和挠性附件之间存在强耦

合 ,导致挠性结构的持续振动 ,进而影响航天器的运

动和控制.因此 ,在挠性航天器姿态控制设计中 ,寻

求一种鲁棒主动控制方法同时进行姿态控制和挠性

结构的振动抑制显得尤为重要.

滑模变结构控制由于其很强的鲁棒性和处理非

线性问题的一些优点 ,在航天器控制领域中得到了

广泛应用[127 ] .这些控制器往往直接设计成控制力矩

并应用于力矩装置 ,如推力器或反作用飞轮 ,执行器

的动态特性通常被忽略.

然而 ,在实际应用中 ,由于系统响应特性仍直接

依赖于实时推力器与反作用飞轮的输入电压 ,执行

器动态将会影响整个控制系统的性能.

另一方面 ,对于挠性结构的振动问题 ,一种可行

且有效的解决方法是通过采用压电智能材料作为执

行器的补偿器进行补偿振动抑制.在基于智能材料

的控制方法中 ,应变率反馈[ 8 ] ( SRF)控制策略作为

一种鲁棒控制方法 ,设计简单方便 ,可大幅度提高模

态的阻尼 ,对模态频率的变化也具有很好的鲁棒性.

针对上述问题 ,本文将后步滑模变结构控制与
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基于压电智能材料的 SRF控制相结合 ,提出一种双

回路鲁棒控制策略 ,并利用仿真实验对该方法的有

效性进行了分析和验证.

2　挠性航天器的数学模型及控制问题
2 . 1　挠性航天器的数学模型

为避免欧拉角带来的大角度奇异问题 ,采用如

下修正罗德里格参数 (MRPs)描述的挠性航天器姿

态运动学方程[1 ] :

Ûp =
1
4

{ (1 - pT p) I3×3 + 2[ p ×] + 2 pp T }ω =

F( p)ω. (1)

其中 :ω = [ω1 ω2 ω3 ]T 为星体角速度 ; p =

[ p1 p2 p3 ]T 代表 MRP航天器相对于惯性空间的

姿态描述 ,即

p = n tan ( </ 4) , (2)

这里 : n为欧拉主轴向量 , <为欧拉轴旋转角 ;

[ p ×] =

0 - p3 p2

p3 0 - p1

- p2 p1 0

. (3)

　　利用拉格朗日方法可得到挠性航天器的数学

模型 ,由于推导过程比较复杂 ,直接利用文献[9 ]的

结果 ,给出挠性帆板表面粘贴有压电智能元件 PZT

的航天器动力学模型为

( J - J r)ω+δTη̈+ω×( Jω +

J rΩ +δT Ûη) = ur ( t) + T d , (4a)

J r ( Ûω+ ÛΩ) = ur ( t) , (4b)

η̈+ �CÛη+ Kη+δÛω = - δ1 up . (4c)

其中 : J , J r 分别为整星体与反作用飞轮的转动惯量

矩阵 ;δ为刚体与挠性附件的耦合矩阵 ;η为挠性模

态 ;Ω为反作用飞轮相对于星体的角速度 ; ur ( t) 为

反作用飞轮产生的控制力矩 ; up 为压电作动器的输

入 ; T d 为作用在星体上的外干扰力矩 ; �C =

diag{ 2ζlωni } , K = diag{ω2
m } ( i = 1 ,2 , ⋯, N) 分别为

阻尼矩阵和刚度矩阵 ,这里 N 为模态个数 ,ωni 和ζi

分别为帆板振动模态的频率矩阵和阻尼比.

如果将外干扰力矩 T d ,耦合项δTη̈和ω×δT Ûη看
作系统总的干扰项 ,则式 (4a) 可改写为

( J - J r) Ûω = - ω×( Jω + J rΩ) - ur ( t) = �T d ,

(5)

其中 �T d = T d - δTη̈ - ω×δT Ûη.
对式 (1) 求微分 ,得

Ûω = F- 1 ( p) p̈ + ÛF- 1 ( p) Ûp , (6)

将式 (1) 和 (6) 带入 (4) 可得

M ( p) p̈ + C( p , Ûp) Ûp = u + d. (7)

其中

M ( p) = ( F- 1 ( p) ) T ( J - J r) F- 1 ( p) ,

C( p , Ûp) = ( F- 1 ( p) ) T ( J - J r) ÛF- 1 ( p) -

　　　　　( F- 1 ( p) ) T [ h ×] F- 1 ( p) ,

h = Jω + J rΩ , u = - ( F- 1 ( p) ) T ur ,

d = ( F- 1 ( p) ) T �T d .

　　在给出主要结论之前 ,首先给出以下 3个假设 :

假设 1　‖η( t) ‖和 ‖Ûη( t) ‖范数存在.

假设 2　外部干扰力矩 T d 有界.

假设 3　矩阵 ( J - J r) 对称正定.

在上述假设条件下 ,航天器系统 (7) 具有如下

性质 :

性质 1　M ( p) 对称正定 ,且 ( ÛM ( p) - 2 C( p ,

Ûp) ) 为斜对称阵 ,即

x T ( ÛM ( p) - 2 C( p , Ûp) ) x = 0 , Π x ∈R3 . (8a)

　　性质 2　存在常数 c1 , c2 > 0 ,使下面不等式成

立 :

‖M ( p) ‖≤c1 , ‖C( p , Ûp) ‖≤c2 ‖Ûp‖.

(8b)

　　性质 3　d有界 ,即存在正常数 c3 , c4和 c5 ,使得

下面不等式成立 :

‖d‖≤c3 ‖Ûp‖+ c4 ‖p‖+ c5 . (8c)

2 . 2　执行机构的动态特性

通常 ,反作用飞轮是一个 DC电机 ,可配置在航

天器的任何轴方向上.如果反作用飞轮采用 3 轴正

交配置 ,则 DC电机的电路微分方程为

L a
d ia

d t
+ Ra i a + KbΩ = ea . (9)

其中 : Ra = diag[ Ra1 Ra2 Ra3 ] , Rai ( i = 1 ,2 ,3) 为

电枢电阻 ; L a = diag[ L a1 L a2 L a3 ] , L ai为电枢自感

应系数 ; Kb = diag[ Kb1 Kb2 Kb3 ] , Kbi 为后电动势

常数 ;Ω = diag[Ω1 Ω2 Ω3 ] ,Ωi为电机角速度 ; ic和

ea 分别为电枢电流和电枢电压向量.

由电机产生的控制力矩 ur 与电枢电流成比例 ,

即

ur = Km i a . (10)

其中 : Km = diag[ Km1 Km2 Km3 ] , Kmi 为电机力矩

常数 ;电机输入电压 ea 视为控制输入变量.

2 . 3　控制问题

挠性航天器姿态跟踪及挠性结构主动振动抑制

问题可描述为 :给定航天器的初始姿态和期望姿态 ,

设计控制器使初始姿态跟踪到期望姿态 ,并在跟踪

过程中和跟踪结束后抑制挠性帆板的振动 ,使系统

稳定在给定的平衡点附近. 即 :基于简化后的模型

(1) 和 (7) ,设计输入电压 ea 及控制力矩 u p ,使

　 　lim
t→∞

p ( t) = pd ( t) , lim
t→∞
ω( t) =ωd ( t) ,

　 　lim
t→∞
η = lim

t→∞
Ûη = 0 , (11)

其中 pd ( t) 和ωd ( t) 为期望姿态轨迹及期望姿态角

135
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速度.

3　控制策略
　　如图 1所示 ,整个控制系统由两个相互独立的

子系统组成 :利用作用于刚体中心的反作用飞轮实

现姿态跟踪控制的姿态控制子系统和利用压电智能

材料实现挠性结构的主动振动控制的振动抑制子系

统.

图 1　控制策略框图

3 . 1　鲁棒后步滑模姿态控制器设计

基于后步法原理[10 ] ,控制器设计分为两步 :首

先 ,根据跟踪误差及其对时间的导数信息利用滑模

控制原理产生虚拟控制 uv ;然后 ,针对电机执行器

动态利用后步法控制器设计输入电压 ea ,使得电机

产生实际控制力矩.下面给出具体设计.

Step1　滑模控制器设计

假设 uv = u作为系统的虚拟输入 ,设计如下滑

模面 :

s = K1 �p + K2∫
t

0
�pd t + �p

·

. (12)

其中 :�p = p - pd 为跟踪误差 , pd 为期望轨迹.通过

设计 K1和 K2使得在滑模面 s = 0上系统稳定 ,即 �p

和 �p
·

趋近于零. 引入变量Ûp r = Ûp - s ,由 s的定义 ,有

Ûp r = Ûp d - K1 �p - K2∫
t

0
�pd t.

　　重新整理方程 (7) ,得到如下动力学方程 :

MÛs + Cs = u + d - ( Mp̈ r + CÛp r) .

定义

yT =

[ ‖( p̈ r - λs) ‖, ‖Ûp‖‖Ûp r ‖, ‖Ûp‖, ‖p‖, 1 ] ,

ΘT = [ c1 , c2 , c3 , c4 , c5 ] , (13)

其中λ > 0 .

定理 1　考虑航天器系统 (7) 和滑模面 (12) ,设

计如下控制器 :

uv = - K3 s - α‖Y ‖
‖s‖

s. (14)

其中 : K3 为正定对称矩阵 ,α > ‖Θ‖为正常数.若

假设 1～ 3成立 ,则 : 1) 控制器 (14) 使滑模面 s ( t)

指数收敛到零点 ;2) 控制误差 �p及其对时间的导数

�p
·

指数收敛于零 ,系统渐近稳定.

证明 　首先证明 1) .选择 L yap unov函数 V =

1
2

sT Ms ,当 s ≠0时对 V 求导得

ÛV = sT MÛs +
1
2

sT ÛMs =

sT [ uv + d - ( Mp̈ r + CÛp ) ] +

1
2

sT ( ÛM - 2 C) s. (15)

注意到 ÛM - 2 C为协对称阵 ,则上面的方程可简化为

　　　　　ÛV = - 2λV + sT [ uv - η] , (16)

其中η = M ( p̈ r - λs) + CÛp r - d.

由性质 2 ,性质 3 及方程 (13) ,并利用控制律

(14) , 得

ÛV ≤- 2λV - sT Ks - ‖s‖‖Y ‖(α- ‖Θ‖) ≤

- 2λV - sT Ks , (17)

则 V ( t) ≤V (0) e - 2λt ,即证明 s呈指数收敛到零点.

然后证明 2) . 由 1) 的证明及滑模面的定义

(12) 可知 ,误差 �p和�p
·

将指数收敛于零 ,于是所设计

的控制器能保证系统渐近稳定. □

Step2　后步法控制器设计

首先 ,引入 z作为辅助变量 ,定义如下 :

z = u - uv .

由航天器系统 (7) , Ûz 可写成
Ûz = Ûu - Ûuv . (18)

其中

Ûu = - ( F- 1 ( p) ) T Ûur - ( ÛF- 1 ( p) ) T ur =

　 - ( F- 1 ( p) ) T Km (d ia / d t) z +

　 ( ÛF- 1 ( p) ) T ( F( p) ) T ( z + uv ) ,

Ûuv = [5 u/ 5 x ]T ,

Ûx = [5 uv / 5 x ]T [ f ( x) + g ( x) ( uv + z + d) ] , (19)

f ( x) =
0 1

0 - M - 1 C

p

Ûp
,

g ( x) =
0

M - 1 , (20)

其中状态变量 x定义为 x T = [ pT Ûp T ]T .

定理 2　考虑系统 (7) 和执行器动态 (9) ,通过

采用如下的控制律 (21) ,滑模面 s ( t) 及辅助变量

z ( t) 将一致渐近有界 ,即当 t →∞时 ,跟踪误差 �p及

其导函数 �p
·

将指数衰减到一个球域.

ea = L a K - 1
m ( F( p) ) T [

1
4

z -

ρ1 z +Ψ2 ] + KbΩ. (21)

其中 :ρ1 为正常数 ,ρ1 ≥‖Ψ1 ‖,

Ψ1 = [ ( F- 1 ( p) ) T L - 1
a R a + ( ÛF- 1 ( p) ) T ( F( p) ) T +

[5 uv / 5 x ]T g ( x) ] ,

Ψ2 = s - [ L - 1
a R a + ( ÛF- 1 ( p) ) T ( F( p) ) T +

235
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[
5 uv

5 x ]
T

g ( x) ] uv - [
5 uv

5 x ]
T

f ( x) .

　　证明 　定义 L yap unov函数

V b =
1
2

sT Ms +
1
2

z T z ,

通过对V b沿式 (6) 和 (18) 求导 ,采用式 (15) ～ (17)

的处理手段 ,得

ÛV ≤- 2λV - sT Ks + z T ( s + Ûu - Ûuv ) . (22)

再将式 (19) 和 (20) 代入方程 (22) ,可得

ÛV ≤- 2λV - sT Ks - z T [ L - 1
a R a +

( ÛF- 1 ( p) ) T ( F( p) ) T + [
5 uv

5 x ]
T

g ( x) ] z +

z T{ s - ( F- 1 ( p) ) T KmL - 1
a ( ea - KbΩ) -

[ L - 1
a R a + ( ÛF- 1 ( p) ) T ( F( p) ) T +

[
5 uv

5 x ]
T

g ( x) ] uv -

[
5 uv

5 x ]
T

[ f ( x) + g ( x) d ]} . (23)

令

Ψ3 = [5 uv / 5 x ]T g ( x) d ,

ρ2 =ρ1 - ‖Ψ1 ‖ > 0 ,

ρ3 = ΨT
3Ψ3 > 0 ,

则不等式 (23) 可写成

ÛV ≤- 2λV - sT Ks - z Tρ2 z +ρ3 ,

可得

ÛV ≤- 2λV - sT Ks - z Tρ2 z +

‖[5 uv / 5 x ]T g ( x) ‖‖Y ‖α.

　　由此可知 ,滑模面 s ( t) 及辅助变量 z ( t) 的一致

渐近有界性得以保证[10 ] .进而 ,由方程 (12) ,跟踪误

差 �p及其对时间的导函数 �p
·

也一致渐近有界 ,并且 ,

通过增益ρ2 和ρ3 ,可对指数收敛率及渐近的跟踪误

差进行调节.

3 . 2　挠性模态主动振动抑制补偿器设计

对于式 (4c) ,如果忽略耦合项δÛω,则挠性结构

的振动方程将从姿态运动方程中解耦出来 ,即解耦

的挠性结构振动方程可表示为

η̈( t) + CÛη( t) + Kη( t) = - δ1 up ( t) .

　　为有效抑制挠性附件的振动 ,基于 PZT压电智

能元件作为作动器 / 敏感器 ,应用 SRF主动控制技

术来设计振动补偿器以增加结构的阻尼.应变速率

反馈的原理是 :挠性结构的模态速率坐标直接输入

到一个二阶补偿器中 ,补偿器的输出乘以一个负的

增益 ,然后直接输入到结构中 ,其结构形式为[8 ]

ξ̈( t) + �Cf Ûξ( t) + �K fξ( t) = �K f Ûη( t) .

其中 :�ξ为补偿器的模态坐标 , �Cf 和 �K f 分别为补偿

器的阻尼矩阵和刚度矩阵.

通过选取 up ( t) = GKξ( t) ,则结构振动方程和

补偿器方程可写为

η̈( t)

ξ̈( t)
+

C 0

- �K f �C f

Ûη( t)

Ûξ( t)
+

K δ1 GK

0 �K f

η( t)

ξ( t)
= 0 ,

其中 G为增益矩阵.为了设计方便 ,将特征根配置法

用于设计反馈增益矩阵 G,使系统矩阵的所有特征

值取负值.

4　仿真分析
　　为验证本文设计方法的有效性 ,采用文献 [9 ]

中挠性航天器的物理参数进行仿真.

J =

350 3 4

3 270 10

4 10 190

kg/ m2 ,

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

kg1/ 2 m/ s2 ,

δ1 =

2 . 342 552 ×10 - 2

- 4 . 225 368 ×10 - 3

3 . 912 984 ×10 - 2

7 . 026 176 ×10 - 2

kg1/ 2 m/ (Vs2 ) .

　　仅考虑挠性帆板的前 4阶挠性模态 ,其振动频

率和阻尼比分别为ωn1 = 0 . 768 1 rad/ s , ωn2 =

1 . 103 rad/ s , ωn3 = 1 . 873 3 rad/ s , ωn4 =

2 . 549 6 rad/ s和ξ1 = 0 . 005 6 ,ξ2 = 0 . 008 6 ,ξ3 =

0 . 013 ,ξ4 = 0 . 025 ; 反作用飞轮主要参数 J r =

diag[10 ,10 ,10 ] kg ·m2 , Ra = diag[1 ,1 ,1 ] ohm ,

Km = diag[ 0 . 2 ,0 . 2 ,0 . 2 ] N · m/ A , Kb =

diag[0 . 000 5 , 0 . 000 5 , 0 . 000 5 ].

在仿真过程中 , 给定的航天器初始状态为

p1 (0) = - 0 . 224 25 , p2 (0) = 0 . 672 78 , p3 (0) =

- 0 . 448 52 ,ω(0) = [0 0 0 ]T ,期望姿态轨迹、角

速 度 分 别 为 pd =
1
2

[cos (0 . 2 t) sin (0 . 2 t)

3 ]T tan (π/ 4) 和ωd (0) = [0 0 0 ]T .所考虑外部干

扰力矩 T d ( t) 为

T d ( t) =

0 . 3cos (0 . 1 t) + 0 . 1

0 . 15sin (0 . 1 t) + 0 . 3cos (0 . 1 t)

0 . 3sin (0 . 1 t) + 0 . 1

.

　　为了比较 ,同时采用文献 [5 ]提出的传统滑模

控制方法实现期望的姿态跟踪控制 ,其控制结构原

理如图 2所示 ,其中模态的振动能量用 E = ÛηT Ûη+

ηT Kη表示.
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图 2　直接采用滑模控制器设计框图

图 3为采用本文方法和传统方法得到的响应曲

线. 其中实线代表 Reference ,虚线代表 TSMC 和

SRF ,点线代表 SMC ,backstepping和 SRF.从仿真

结果可知 ,由于受到飞轮动态特性的影响 ,传统方法

跟踪误差很大 ,不能满足期望的跟踪要求.而采用本

文方法则能很快地跟踪上期望轨迹 (约 30 s) ,在抑

制外部干扰的同时满足了系统设计的要求 ,具有较

好的鲁棒性. 并且 ,当振动抑制补偿器与其相结合

时 ,挠性结构的振动得到很好的抑制 ,其振动幅值和

振动能量也大幅度减少 ,从而 ,进一步提高了星体的

精度和稳定度.

此外 ,为进一步验证该方法对系统参数变化的

鲁棒性 ,考虑转动惯量矩阵变化 ±10 %及改变干扰

力矩的形式 ,同样得到了满意的仿真效果.

图 3　本文方法和传统方法响应曲线

5　结 　　论
　　本文将鲁棒后步滑模控制和基于压电智能材料

的主动振动抑制技术相结合 ,用于 3 轴挠性航天器

的姿态控制及振动抑制.通过采用后步控制技术 ,在

控制的设计过程中着重考虑飞轮执行机构的动态特

性 ,并将其与滑模控制相结合 ,可增加系统的鲁棒

性 ,提高系统的收敛速度和稳定度.以压电元件作为

作动器 ,基于主动振动控制方法设计 SRF补偿器 ,

可大幅度提高挠性结构振动模态的阻尼 ,进一步抑

制挠性结构的残余振动.仿真结果验证了该方法的

有效性.进一步的工作是将本文方法应用于挠性结

构振动抑制试验研究中. (下转第 540页)
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