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摘要:针对挠性航天器大角度姿态机动的振动抑制问题,提出了一种双回路鲁棒主动振动控制方法. 首先,对各
低阶振动模态设计正位置反馈补偿器,增加挠性模态的阻尼,使其振动能够快速衰减;然后,基于变结构输出反馈控
制理论,给出控制器的设计方法. 最后,将该方法应用于挠性航天器姿态机动控制,仿真结果表明,所提出的方法是
可行而有效的.
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Active vibration suppression in flexible spacecraft with mismatched
uncertainty via variable structure control
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Abstract: This investigation is to apply the variable structure output feedback control (VSOFC) and distributed piezo-
electric sensor/actuator technology to a large-angle rotational maneuver and vibration control of a flexible spacecraft. Two
separate control loops are adopted to satisfy the pointing requirements and simultaneously suppress vibrations. We use the
piezoceramics as sensors and actuators to actively suppress certain flexible modes in designing a positive position feedback
(PPF) compensator that adds damping to the flexible structures in certain critical modes of the inner feedback loop. Then, a
second feedback loop is designed using the variable structure techniques, using only output information, to slew the space-
craft. Compared with conventional methods, the proposed scheme guarantees closed-loop system stability, and yields good
performance and robustness in the presence of parametric uncertainties and external disturbance. Simulation results for the
spacecraft model show precise trajectory control and vibration suppression.
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1 引引引言言言(Introduction)
现代的航天器通常带有诸如大型太阳帆板或其

它轻型结构的挠性附件.在这类航天器的飞行过程
中,为完成指定的任务,常常要求航天器进行快速大
角度姿态机动, 并且姿态控制具有高精度、高稳定
度.在此过程中,航天器中心刚体和挠性附件之间存
在着强烈的刚挠耦合,会导致结构的持续振动.附件
的振动进而影响航天器的运动和控制.而传统的被
动振动控制难以满足要求,因此,寻求一种主动振动
抑制方法对空间挠性结构进行振动主动控制显得尤

为重要.
近年来, 由于新型材料的不断涌现, 采用智能

材料、智能结构进行振动主动控制的研究逐渐升

温[1∼5]. 在基于智能材料的控制方法方面,提出了常
增益负速度反馈控制[1]、独立模态控制[2]以及正位

置反馈[3∼5]控制,其中PPF控制策略是作为一种鲁棒
控制方法被提出的, 近年来被广泛地应用到智能材
料的振动控制中, 简单方便, 且对于一个特定的模
态,可以大幅度地提高模态的阻尼,而不会引起系统
的高频的“溢出”问题,对模态频率的变化也具有
很好的鲁棒性. 然而,由于传统的正位置反馈补偿器
增益矩阵的设计是通过试凑的方法, 对经验有很大
的依赖性,使得系统的设计具有很大的盲目性,因此
无法保证所得的结果是最优的.
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另一方面,考虑到挠性航天器本身存在着参数的
结构等不确定性因素并受到各种外部扰动的作用,
需要其姿态控制系统具有强鲁棒性. 变结构控制由
于具有良好的鲁棒性和处理非线性问题的一些独到

优点, 如当系统进入滑动模态后具有对参数变化和
外部扰动不敏感的特性, 在航天器的控制上得到了
广泛的应用[6,7]. 文献[8∼13]提出了一种输出反馈滑
模控制方法, 仅利用输出信息并通过输出反馈来设
计滑动平面,无需全状态可测. 但在这些文献中,大
多数情况仅考虑了系统的匹配不确定性. 由于变结
构控制器本身不能克服系统中非匹配不确定性, 因
而仅考虑匹配不确定性的变结构控制的设计是不够

的. 随着鲁棒控制技术的发展, 将滑模控制推广到
不匹配不确定系统的控制律设计,引起了广泛的关
注[14],并在这方面的研究也取得了一些有益结论.
针对上述问题,本文提出了将变结构输出反馈控

制与基于压电智能元件的振动控制技术相结合的主

动振动抑制方法,其原理如图1所示. 其中内回路采
用压电智能元件作为作动器和敏感器, 对各低阶振
动模态设计正位置反馈补偿器, 增加挠性模态的阻
尼,使其振动能够快速衰减；并且给出了最优正位
置反馈补偿器的设计方法, 避免了因“无章可循”
而带来的“试凑”过程, 大大减少了控制系统设计
的盲目性. 而对于姿态控制回路控制器的设计, 考
虑挠性结构模态不可测、模型存在不匹配不确定性

以及外干扰力矩的作用,仅利用输出信息,设计变结
构输出反馈控制器使所得闭环系统具有良好的动态

特性和较强的鲁棒性, 能够有效地克服各种非匹配
不确定性因素和外界干扰的影响.最后,将该方法应
用于单轴挠性航天器的大角度rest-to-rest(静止到静
止)姿态机动控制进行了仿真研究, 结果表明, 本文
所提出的方法是可行而有效的.

图 1 挠性航天器振动抑制原理框图

Fig. 1 Block diagram of control system for flexible

spacecraft vibration reduction

2 挠挠挠性性性航航航天天天器器器的的的动动动力力力学学学模模模型型型(Flexible space-
craft modeling)
考虑图2所示的近似带有挠性附件的航天器模

型, 它由半径为b的中心刚体和均匀悬臂梁式挠性

附件构成(挠性梁为对称分布,图1仅给出其示意图,

在以后的动力学分析中考虑其对称分布),为了有效
抑制挠性机构的振动,悬臂梁上粘贴有压电智能元
件PZT. 图中OXY和oxy分别为惯性坐标系和本体

坐标系, ox与为变形的挠性附件的轴线重合,其原点
位于挠性附件与中心刚体的连接处, 用于描述坐标
系间相对转动关系的是姿态角θ(t).

图 2 带有压电元件的挠性航天器的结构示意图
Fig. 2 Model of spacecraft with flexible appendages with

bonded piezoelectric material

为了简化推导含有压电元件的挠性航天器的动

力学模型,作如下假设:
1)梁模型假设为欧拉－伯努利梁,相对于oxy坐

标系的挠性附件的变形定义为,这样可仅考虑横向
弯曲振动而忽略纵向运动;

2) PZT元件理想贴在梁上, 具有相同的尺寸,且
各向同性且单轴极性;

3)忽略重力作用以简化动力学模型;
4) 考虑到实际挠性附件的阻尼很小, 在建模中

忽略了阻尼项.
本文利用Hamilton原理推导挠性航天器的数学

模型,利用文献[5]中的结果,直接给出附件表面粘贴
有压电智能元件PZT的挠性航天器线性化的运动方
程及压电元件的检测方程和作动方程(简称压电方
程).

Jθ̈ + FTη̈ = Th, (1)

η̈ + Cdη̇ + Λη + F θ̈ = Baνa, (2)

νs = Bsη, (3)

式中参数的定义同文献[5].

3 控控控制制制策策策略略略(Control strategies)
3.1 最最最优优优正正正位位位置置置反反反馈馈馈补补补偿偿偿器器器设设设计计计(Optimal posi-

tive position feedback compensator design)
当完成姿态机动时,考虑到姿态角速度和其加速

度将趋于零, 也即当t → ∞时, lim
t→∞

θ̇ = θ̈ → 0. 此

时, 挠性结构的振动方程将从姿态运动方程中解耦
出来,由式可知(2),则解耦的挠性结构振动方程为

η̈ + Cdη̇ + Λη = Baνa, (4)
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设计正位置反馈补偿器具有如下形式[3∼5]:

ξ̈ + Cf ξ̇ + Λfξ = ΛfBsη, (5)

其中: ξ为补偿器的坐标, Cf为补偿器的阻尼矩阵,
Λf为补偿器的刚度矩阵. 设计作动器的反馈控制
器νa = GΛξ, 其中G为反馈增益. 将式(4)与(5)联合
起来具有如下形式:

η̈ + Cdη̇ + Λη = BaGΛξ, (6)

ξ̈ + Cf ξ̇ + Λfξ = ΛfBsη. (7)

由文献[2]可知其无条件稳定条件为

Λ−BaGΛBs > 0. (8)

通常情况下, 反馈增益矩阵的设计是通过试凑
的方法, 对经验有很大的依赖性, 从而无法保证所
得的结果是最优的. 利用式(8)的稳定条件, 对于单
模态的设计比较简单,文献[3∼5]已给出了比较详细
的研究. 而对于多模态的设计, 仅利用该稳定条件,
将会给设计者带来很大的困难.下面基于最优二次
型的原理给出带有约束的最优正位置反馈补偿器

的方法. 避免了因“无章可循”而带来的“试凑”
过程, 大大减少了控制系统设计的盲目性. 定义状
态x1 = [η, η̇, ξ, ξ̇]

T
,将式(6)和(7)写为如此下的状态

空间的形式

ẋ1 = Āx1, (9)

式中Ā =




0 I 0 0
−Λ − Cd B̄aḠΛ 0
0 0 0 I

Λf C̄s 0 − Λf − Cf


 .

定义如下形式的二次型性能指标

J1 =
1
2

w +∞

0
(xT

1 Qsx1 + νT
a Qννa)dt, (10)

则二次型的最优性能指标值为

J1 =
1
2
xT

1 (0)[Ps + Pu]x1(0), (11)

或

J1 =
1
2

trace[PsX1(0) + PuX1(0)], (12)

式中 



X1(0) = x1(0)xT
1 (0),

Ps =
w +∞

0
eĀTtQseĀtdt,

Pu =
w +∞

0
eĀTtQuGeĀtdt.

(13)

因此, 求解上式的最优值可转化为下面带有约束的
最优值的求解:

minJ1 =
1
2

tr[P̄ X1(0)], (14)

约束条件为

Λ−BaGΛBs > 0, (15)

式中P̄ = Ps + Pu,矩阵Ps和Pu为正定矩阵,且满足
如下Lyapunov方程{

PsĀ + ĀTPs + Qs = 0,

PuA + ATPu + GTQuG = 0.
(16)

上式带有约束条件的求解可采用MATLAB/Optimiz-
ation工具包进行离线求解.
3.2 变变变结结结构构构输输输出出出反反反馈馈馈控控控制制制(Variable structure out-

put feedback control)
由3.1节分析可知, 在内回路通过设计正位置补

偿器以增加挠性结构的阻尼,进而主动抑制挠性结
构的振动.因此在外回路的姿态控制器设计时,将系
统式(1)∼(3)与阻尼回路合起来作为对象考虑.然而,
对于挠性航天器的动力学模型,系统式(1)∼(3)仅给
出其线性化模型(为了分析方便), 实际上是存在的
模型参数不确定性、外部干扰以及耦合的复杂非线

性模型. 故在分析系统的姿态控制系统时,必须考虑
不确定性、外部干扰对系统的影响.
通过定义状态变量x = [θ, ηT, ξT, θ̇, η̇T, ξ̇T], 总

可以将系统方程(1)∼(3)和正位置补偿器(7)联合起
来写为具有如下形式状态方程(考虑系统参数不确
定性和外部干扰):

ẋ=Ax+∆Ax+B[u+d(x, t)]+H(x, t), (17)

y = Cx. (18)

其中: x ∈ Rn为状态向量, u ∈ Rm为输入向

量, y ∈ Rp为输出向量, ∆A为A的参数摄动矩阵,
d(x, t)为满足匹配条件的外部干扰项, H(x, t)为不
满足匹配条件的外部干扰项.
在给出本文主要结论之前,首先给出如下两个假

设:
假假假设设设 1 系统矩阵(A,B)能控、(A,C)能观,并且

p > m, rank(CB) = m.
假假假设设设 2 假设存在数值界ρ和η使得匹配和不匹配

干扰项具有数值界

Ⅰ) ‖d(x, t)‖ 6 ρ,

Ⅱ) ‖H(x, t)‖ 6 η.

为了对非匹配不确定系统设计变结构输出反馈控制

器,可将变结构控制器的设计分两步:一是滑动模态
超平面的建立, 二是设计控制律使得滑模运动满足
可达条件.另外, 考虑到挠性结构模态不可测, 故不
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能用全状态反馈变结构控制方法, 为了避免引入观
测器误差, 以及避免不确定系统观测器设计的困难
性,在此引入变结构输出反馈控制方法.
3.2.1 滑滑滑模模模面面面的的的设设设计计计(Sliding surface design)
设计变结构输出反馈控制器的关键一步是确定

滑动模态超平面σ̄. 为了获得期望的滑动模态超平
面(即获得满意的动、静态性能).本文选取如下的滑
模面:

σ̄(y) = FCx = Fy = 0, (19)

式中矩阵F ∈ Rm×p为待设计参数.
引引引理理理 1[9] 令(A,B, C)为一个线性系统, 如果满

足上述假设1的条件,则存在坐标变换x̃ = T̃ x使得

系统具有如下形式:

T̃AT̃−1 =

[
Ã11 Ã12

Ã21 Ã22

]
, T̃B =

[
0

B̃2,

]
,

CT̃−1 = [0 C̃2 ],

(20)

式中: Ã11∈R(n−m)×(n−m), B̃2∈Rm×m, C̃2∈Rp×p.
证明略.
引引引 理理理 2[9] 如 果 系 统(Ã11, Ã21, C̃2) 是 以

引 理1给 出 的 系 统 矩 阵, 其 中 矩 阵C̃2 =
[0(p−m)×(n−p) Ip−m ], 则存在反馈增益矩阵K使

得Ã11 − Ã12KC̃2是稳定的.
证明略.
由假设1, 2和引理1, 2可知,存在非奇异变换z =

Tx = T̂ x̃, 其中T̂ =

[
In−m 0
KC̃1 Im

]
, 使得系统(17)

(18)等效变换为

z =

[
A11 A12

A21 A22

]
z +

[
∆A11 ∗
∗ ∗

]
z +

[
0

B2

]

[u + d(T−1z, t)] + TH(T−1z, t), (21)

y = [0 C2 ]z, (22)

其中: A11 = Ã11 − Ã12KC̃2稳定; ∆A11 ∈
R(n−m)×(n−m), 星号∗为矩阵的其余子块, 将与下面
的分析无关; B2 ∈ Rm×m和C2 ∈ Rp×p均为非奇异

矩阵.
将新的状态变量z分解为z = [zT

1 zT
2 ]

T
,

且z1 ∈ Rn−m和z2 ∈ Rm. 在新的坐标变换下, 切
换函数FCx可改写为

F [0 C2 ]z = [0 F2 ]z2, (23)

其中F2 ∈ Rm×m非奇异.
另 外, 将 矩 阵C2和 变 量z1也 分 解 为C2 =

[C21 C22 ]和z1 = col(z11, z12), 其 中C21 ∈
Rp×(p−m), Z11 ∈ Rn−p, Z12 ∈ Rp−m. 很容易得到

系统的输出方程在新的坐标下的形式为

y = C21z12 + C22z2. (24)

当系统(21) (22)在滑模超平面上运动时,由于z2 = 0,
则系统(21)的等效系统为

ż = A11z1 + ∆A11(C21z12)z1 + Γ (z1), (25)

其中Γ (z1)为矩阵TH(T−1z)|(z2)=0的第前n − m个

元素.由假设2可知,存在数值界γ使得不等式

‖Γ (z1)‖ 6 γ‖z1‖ (26)

成立.
另外, 由于矩阵A11稳定, 存在任意矩阵Q > 0,

使得下面Lyapunov方程成立

AT
11P + PA11 = −Q, (27)

其中P > 0.
由上述分析可知,系统(25)为系统(21)的n−m维

降阶等效系统.
定定定理理理 1 对于降维等效系统(25),在假设1和2的

条件下, 如果存在常数d > 0, 使得M 在区域Ω =
{(z1)|‖z1‖6d} \ {0}大于0,其中M的定义为

M = λ(Q)− ‖R(C21z12)‖ − 2‖P‖γ, (28)

矩 阵P和Q满 足Lyapunov方 程(27), 矩 阵R ≡
P∆A11 + ∆AT

11P , γ由式(26)确定, 则滑动模态运
动是渐近稳定的.
证证证 选取Lyapunov函数V (z1) = zT

1 Pz1,对其求
时间求导,并利用式(27)可得

V̇ = 2zT
1 P ż1 =

−zT
1 Pz1+zT

1 [P∆A11+∆AT
11P ]z1+2zT

1 PΓ (z1),

(29)

将式(26)代入(29)可得

V̇ 6−λ(Q)‖z1‖2 + ‖P∆A11 +

∆AT
11P‖‖z1‖2 + 2‖z1‖‖P‖‖Γ (z1)‖ 6

−λ(Q)‖z1‖2+‖R‖‖z1‖2+2‖z1‖‖P‖γ‖z1‖=

−zT
1 Mz1 < 0. (30)

由此可以判断滑动模态运动是渐近稳定的.
证毕.

3.2.2 变变变结结结构构构输输输出出出反反反馈馈馈控控控制制制器器器设设设计计计(Variable
structure output feedback controller)

由上述分析可知,定理1给出了滑动模态运动是
渐近稳定的条件.下面将要分此如何设计变结构输
出反馈控制器使系统状态从任意初始点进入滑动模

态,并使其稳定可靠地保持在滑动模态上.
由于C = [ 0 C2 ]T = C2[ 0 IP ]T,则对状态
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变量x进行如下分解:

x = T−1Tx = T−1

[
(Tx)1
C−1

2 y

]
, (31)

其中(Tx)1为Tx的第前n − p个元素.如果设计变结
构输出反馈控制律:

u = −(FCB)−1 Fy

‖Fy‖{ ‖γ2(·)C−1
2 y‖+

ε

2
‖γ1(·)‖2 +

µ2

2ε
+ ‖FCB‖ρ + k}, (32)

其中正数µ满足

Θ ≡ {x|x ∈ Rn, ‖(Tx)1‖ 6 µ}, (33)

并且定义:

FC(A + ∆A)T−1 ≡ [γ1(y) γ2(y)], (34)

其中: γ1(y) ∈ Rm×(n−p), ε > 0为可调常数; k为设

计参数.
定定定理理理 2 对于系统(17)(18), 在假设1, 2的条件

下,如果在区域Θ\{0}中满足
k − η‖FC‖ > 0, (35)

则变结构反馈控制规律(32)能驱使系统状态从任意
初始点进入滑动模态, 并将其稳定可靠地保持在滑
动模态上.
证证证 选取Lyapunov函数V̄ =

1
2
‖σ̄(y)‖,对其求时

间导数得

˙̄V =
σ̄T(y) ˙̄σ(y)
‖σ̄(y)‖ . (36)

另外,对滑动超平面求时间导数,并考虑式(17) (18),
可得

˙̄σ(y) = FC(A + ∆A)x + FCB[u +

d(x, t)] + FCH(x, t). (37)

将式(37)代入(36),并考虑控制律(32)得

˙̄V =
σ̄T ˙̄σ
‖σ̄‖ =

(Fy)T

‖Fy‖ {FC(A + ∆A)x + FCH(x, t) +

FCBd(x, t)} − ‖γ2(y)C−1
2 (y)‖ −

ε

2
‖γ1(y)‖2 − µ2

2ε
− ‖FCB‖ρ− k. (38)

利用不等式ab 6 (ε/2)a2 + (b2/2ε), 并考虑式(31),
可得如下:

‖FC(A + ∆A)x‖ =

‖FC(A + ∆A)T−1

[
(Tx)1
C−1

2 y

]
‖ =

‖γ1(y)(Tx)1 + γ2(y)C−1
2 y‖6

‖γ2(y)C−1
2 y‖+

ε

2
‖γ1(y)‖2 +

‖(Tx)1‖2

2ε
, (39)

‖FCd(x, t)‖ 6 ‖FCB‖ρ, (40)

‖FCH(x, t)‖ 6 ‖FC‖η. (41)

将上述式(39)∼(41)代入到式(38)得

˙̄V 6 ‖(Tx)1‖2

2ε
− µ2

2ε
− k + η‖FC‖ 6

−k + η‖FC‖. (42)

因此, 如果选择k(y)满足式(35)的不等式约束条件,
则滑动模态的可达条件满足.
证毕.
推推推论论论 1 考虑系统(7)(8),在假设1, 2条件下,如

果M在区域R+存在,那么
1)滑动模态运动是全局渐近稳定;
2)在下面修改控制律(43)的作用下

u = −(FCB)−1 Fy

‖Fy‖{‖γ2(·)C−1
2 (y)‖+

‖FCB‖ρ + k}. (43)

如果γ1(y) = 0, 且存在数值界ϑ使得‖H(x, t)‖ 6
ϑ成立, 则由系统(17) (18)和(43)组成的闭环系统是
全局渐近稳定.
结结结论论论1)的的的证证证明明明 可以从定理1中直接得到.
结结结论论论2)的的的证证证明明明 将式(37)代入(36), 并考虑控制

律(43)得:

˙̄V =
σ̄Tσ̄

‖σ̄‖ =
(Fy)T

‖Fy‖ {FC(A + ∆A)x +

FCH(x, t) + FCBd(x, t)} −
‖γ2(y)C−1

2 (y)‖ − ‖FCB‖ρ− k. (44)

由于γ1(y) = 0,则式(39)可转化为

‖FC(A + ∆A)x‖ =

‖FC(A + ∆A)T−1

[
(Tx)1
C−1

2 y

]
‖ =

‖γ2(y)C−1
2 (y)‖, (45)

将式(40) (41)和(45)代入式(44),并考虑到‖H(x)‖ 6
ϑ,可得

˙̄V =
σ̄T(y)σ̄(y)
‖σ̄(y)‖ 6 −k + ‖FC‖ϑ. (46)

由此推论1的结论2成立.
证毕.

4 仿仿仿真真真分分分析析析(Simulation analysis)
为了验证本文提出方法的有效性, 采用文

献[5,6]给出的挠性航天器及压电智能材料的物
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理参数, 仅考虑挠性附件的前两阶挠性振动模
态, 其约束模态的振动频率分别为: 2.6917 rad/s和
16.869 rad/s. 在仿真过程中,航天器为完成某项任务
需要进行60◦的大角度姿态机动. 在仿真过程中, 假
设∆A = 0.02A sin t, d = 0.05 sin t, H(t)为随机干
扰力矩,具有如下的形式

H = HmaxN (·), (47)

其中: Hmax = 0.05 Nm; N (·)表示均值为零、方差
为1的随机分布函数.
为了比较,本文采用4种不同的方案实现上述任

务:第1种情况: 仅采用PD控制,进行60◦的大角度姿
态机动; 第2种情况: 采用PD控制与最优正位置反
馈补偿器相结合的控制策略进行60◦的大角度姿态
机动; 第3种情况: 仅采用变结构输出反馈控制, 进
行60◦的大角度姿态机动;第4种情况: 采用变结构输
出反馈控制与最优正位置反馈补偿器相结合的控

制策略进行60◦的大角度姿态机动,即本文提出的方
法.

4种情况的仿真结果如图3∼图6所示.

图 3 PD控制仿真结果

Fig. 3 Simulation results of PD control case

(a)

(b)
图 4 PD控制+PPF仿真结果

Fig. 4 Simulation results of PD control + PPF technique case
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图 5 变结构输出反控制仿真结果

Fig. 5 Simulation results of output feedback variable

structure control case

(a)

(b)
图 6 变结构输出反馈控制+PPF仿真结果

Fig. 6 Simulation results of variable structure output

feedback control+ PPF technique case

针对几种不同状况的(控制规律不同)挠性航天
器大角度姿态机动仿真试验,分析其控制效果,结论
如下:
第1种情况与第2种情况相比,通过采用内回路补

偿器对挠性结构进行主动振动抑制,使得挠性结构
的振动幅值明显减小,并且控制力矩也比较平滑,如
图3和4所示. 第3种情况与第1种情况相比,采用变结
构输出反馈控制在减小挠性结构的振动的同时, 可
以减小控制量,如图5和3所示. 第3种情况与第4种情
况相比,通过采用内回路的补偿器对挠性结构进行
主动振动抑制,使得挠性结构的振动幅值显著下降,
姿态的控制精度也提高了一个数量级, 并且控制力
矩的抖动也比较小,如图5和6所示.

5 结结结论论论(Conclusion)
1)通过采用输出反馈滑模控制,避免设计状态观

测器以及引入状态观测器误差, 与PD控制相比, 在
减小挠性结构振动能量的同时, 降低了所需力矩的
控制量.

2) 通过采用压电智能材料PZT作为敏感器和作
动器的主动振动抑制方法, 可以有效地抑制挠性结
构的振动,并且设计给出了最优正位置反馈补偿器
的设计方法, 从而避免了因“无章可循”而带来的
“试凑”过程,大大减少了控制系统设计的盲目性.

3)通过将变结构输出反馈控制和具有压电智能
材料PZT的主动振动抑制方法相结合, 使得挠性结
构的振动能量显著下降,姿态控制精度较高,而控制
力矩的抖动较小.
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4)进一步工作是将本文方法应用于挠性结构振
动抑制试验研究中.
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