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摘要: 针对带有控制受限的挠性卫星的姿态机动和振动控制问题,给出了一类仅利用输出信息的变结构控制和
基于智能材料的主动振动控制技术相结合的复合控制方法. 首先给出变结构姿态控制器的设计来完成卫星姿态机
动,并给出一种切换机制以实现挠性卫星快速姿态机动;其次,采用分布式压电元件作为作动器,设计了应变速率反
馈补偿器以增加挠性结构的阻尼,使其振动能够很快衰减. 最后,将本文提出的方法应用于三轴稳定挠性卫星的姿
态机动控制,仿真结果表明: 在推力器的控制受限条件下,完成姿态机动的同时,有效地抑制挠性附件的振动.
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Variable structure control with time-varying sliding mode and
vibration control for flexible satellite
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Abstract: A hybrid control scheme is proposed which combines the variable structure control and the intelligent vi-
bration control. Based on the variable structure control theory, a discontinuous control law is developed with a new type
of sliding surface. The variable structure control law based on a time-varying sliding surface is applied in the exterior
of a small sliding region, while the conventional variable structure control law with a linear sliding surface is activated
in the interior of the region. For actively damping the excited elastic vibrations, the strain-rate feedback control is also
employed by using piezoelectric materials as additional sensors and actuators. Finally, simulation results show that the
rotational maneuver and the vibration suppression are realized in spite of the presence of disturbance torque and control
input constraint.
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1 引引引言言言(Introduction)
变结构控制由于具有良好的鲁棒性和处理非线

性问题的优点, 在航天器的控制上得到了广泛的应
用[1∼8]. 通常的变结构控制使用全状态信息进行反
馈控制, 文献[2]提出了变结构输出反馈控制方法;
为了使系统表现出较强的鲁棒性, 总是要求执行机
构能够提供有足够的控制力矩来克服系统的各种不

确定性因素及外部干扰力矩;但由于物理结构的限
制,使得执行机构的输出力矩总是有限的,这种受限
控制输入的存在降低了系统的性能,甚至使系统表
现出不稳定的特性. 因此, 研究执行结构输出力矩
控制受限时航天器的姿态控制系统的稳定性和鲁棒

性就显得很有必要了. 针对刚体卫星,文献[3,4]在这
方面进行了深入的研究,并取得了一些有益的结论;
关于挠性卫星这方面的研究也有一些报导[5]. 另外,
航天器由于挠性结构的存在, 其结构振动会严重影
响航天器的稳定度.近年来,采用智能材料、智能结
构进行振动主动控制的研究受到很多学者的广泛注

意[5∼7]. 在基于智能材料的控制方法方面,应变率反
馈(strain rate feedback, SRF)[6]控制作为一种鲁棒控
制方法被提出,简单方便、可以大幅度地提高结构的
阻尼,而且对模态频率的变化也具有很好的鲁棒性.
针对上述问题,提出了将时变滑模面变结构控制

与基于压电智能元件的振动控制技术相结合的复合
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控制方法. 在基于拉格朗日方法建立的挠性卫星非
线性、低阶动力学模型基础上, 给出了变结构输出
反馈姿态控制器的设计方法, 并通过采用将线性滑
模面和时变滑模面相结合的一种切换机制来完成卫

星的快速姿态机动;为了减小抖动,将控制器中的符
号函数替代为双曲正切函数. 为了抑制挠性结构的
振动,采用分布式压电元件作为作动器,设计了应变
率反馈补偿器以增加挠性结构的阻尼,使其振动能
够快速衰减. 最后,将提出的控制方法应用于三轴挠
性卫星的姿态机动控制,结果表明该方法在推力器
的控制受限条件下,完成姿态机动的同时,有效地抑
制挠性附件的振动,具有良好的过渡过程品质.

2 挠挠挠性性性卫卫卫星星星模模模型型型(Flexible satellite model)
采用四元数描述卫星姿态,其运动学方程为[

q̇0

q̇

]
=

1
2
QT(q0, q)ω. (1)

其中: ω为星体角速度, [q0 qT]T为姿态四元数,且满
足q2

0 + qTq = 1. 这里

Q(q0, q) =



−q1 q0 −q3 q2

−q2 q3 q0 −q1

−q3−q2 q1 q0


. (2)

为了有效地抑制帆板的振动,在挠性帆板上粘贴具
有各相同性的压电作动器来抑制挠性结构的振动,
粘贴有压电智能元件挠性卫星的动力学模型[7]:

J ω̇ + δTη̈ = sat(u(t))− ω × (Jω + δTη̇) + Td,

(3)

η̈ + Cη̇ + Kη + δω̇ = −δ1µp, (4)

其中模型中的参数定义可参考文献[7]. 如果将外部
干扰力矩Td,耦合项δTη̈和ω × δTη̇看作为系统的总

的干扰项,则式(3)可改写为

J ω̇ = −ω × Jω + sat(u(t)) + T̄d(t), (5)

式中(̄Td) = Td − δTη̈ − ω × δTη̇.
在给出主要结论之前,首先给出下面2个假设:

假假假设设设 1 控制力矩向量µ(t)的分量满足约束

|ui(t)| 6 umax, ∀t > 0, i = 1, 2, 3, (6)

式中umax = min
i

[umax(i)]定义为执行结构饱和值.

假假假设设设 2 假设挠性结构的振动位移及其速率在

机动过程中, 通过设计控制up, 使得‖η(t)‖和‖η̇(t)‖
有界; 另外,假设外部干扰力矩也是有界,则总的干
扰力矩T̄d满足下面约束:

|T̄d(t)|6dmax <(1− β)umax, ∀t > 0, i = 1, 2, 3.

(7)

3 变变变结结结构构构姿姿姿态态态控控控制制制器器器设设设计计计(Variable structure
attitude controller design)

3.1 线线线性性性滑滑滑模模模面面面变变变结结结构构构控控控制制制器器器设设设计计计(Variable
structure attitude controller design with linear
sliding surface(VSCLSS))
选取如下的滑模面:

σ = ω + kq, (8)

式中矩阵k为待设计的正定矩阵. 设计如下线性和非
线性控制相结合的控制规律:

u = ω × Jω − 1
2
J k(q0ω) + [q×]ω)−

K1σ −D1sgn σ. (9)

式中:矩阵K1和D1为正定矩阵,且D1满足min
i

D1i>

‖T̄d‖. 利用控制规律式(9)可得

σTσ̇ = σTJ −1[T̄d −K1σ −D1sgn σ] < 0. (10)

为了克服传统变结构控制的缺点,下面给出一种
时变滑模变结构控制的设计方法.

3.2 时时时 变变变 滑滑滑 模模模 面面面 的的的 变变变 结结结 构构构 控控控 制制制 器器器 设设设

计计计(VSCTVSS)(Variable structure attitude con-
troller design with time-varying sliding surface)
选取类似线性滑模面(8)的时变滑膜面[4]:

σ = ω + k(t)q. (11)

其中k(t)为时变控制参数,其时间导数为

k̇(t) = −γkγck(qTq + γd) + γk(1− β)×
umaxq

T{tanh(σ/p2) + tanh(kq/p2)}. (12)

这里: 0 < β 6 1, γk, γd和γc为正常数,而p2(t)定义
为

p2(t) =

p2
0e
−γp6α(1−β)umaxt +

γpγc

w t

0
(exp[−γp6α(1−β)]umax(t− τ)×

k(τ)2[q(τ)Tq(τ) + γd])dτ. (13)

其中: 参数γp为正常数, α的选取满足下面的不等式:

0 6 q|x|(1− tanh|x/y|) 6 qα|y| (14)

对所有的实数x及非零实数y.

对于时变滑模面(11),设计如下的线性控制和非
线性控制相结合的控制规律:

u = −βumaxq − (1− β)umaxtanh(σ/p2). (15)

定定定理理理 1 考虑系统(2)∼(5), 满足假设1,2, 如果
选择控制律的参数γk, γd及初值k(0)使得参数k(t)慢
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于q收敛于0,则系统最终到达滑膜面σ = 0,且当t→
+∞时,姿态四元数和姿态角速度分别收敛于0,即
q → 0, ω → 0.

证证证 对于系统(2)∼(5),定义Lyapunov函数为

V =
1
2
ωTJω + 2βumax(1− q0) +

k2

2γk

+
p2

γp

,

(16)

对其求时间导数并利用式(12)∼(15)可得

V̇ 6 [dmax − (1− β)umax](‖σ‖1 + ‖kq‖1) 6 0.

(17)

这里: ‖ · ‖1定义为‖x‖1 =
3∑

i=1

|xi|, 对向量x ∈ R3,

或称作为向量的1范数. 由于‖ω1‖和‖kq1‖在区间
[0,+∞)是一致连续函数, 根据Barbalat’s引理[8], 下
面式(18)的极限存在:

lim
t→+∞

ω = 0, lim
t→+∞

kq = 0. (18)

由式(12)可知, k(t)收敛于0的快慢取决于参数γk, γd

及其初值k(0). 为此,为了保证q快于k收敛于0,要选
择合适的控制器参数γk, γd和k(0),使得当 lim

t→+∞
ω =

0和 lim
t→+∞

q = 0,即时变滑模面 lim
t→+∞

σ(t) = 0时,仍

未收敛于0. 由此,姿态四元数和姿态角速度将分别
收敛于0, q → 0, ω → 0. 证毕.

3.3 线线线性性性–时时时变变变滑滑滑模模模面面面相相相结结结合合合的的的变变变结结结构构构控控控制制制器器器
设设设计计计(VSCSM)(Variable structure attitude con-
troller design with switching mechanism)
由3.2节的分析可知, 为了保证q快于k收敛于0,

需要对控制器参数进行在线的反复调整, 这将给设
计者带来很多的不便.而对于传统的变结构控制,由
式(8)可知, 其滑模面为线性的, 当t → +∞时, 一旦
滑动条件满足,则有q → 0, ω → 0. 为此,为了充分
利用两者的优点, 本节提出了一种切换机制, 使得
将3.1节提出的线性滑模面和3.2节提出的时变滑模
面进行有机的相结合.其切换机制的描述如为{
时变滑模面→线性滑模面,当‖σ‖1 < ε,

线性滑模面→时变滑模面,当‖σ‖1 < ε + ∆.

(19)

式中: “→”表示切换, ε和∆为正常数,其中∆是为

了防止当系统在线性滑模面运动时, 由于外部干扰
而使系统状态滑动到时变滑模面的滞后参数. 根据
上述的切换机制,可得如下新的滑模面:

σ =

{
ω + k(t)q, 当‖σ‖1 > ε,

ω + k̄q, 当‖σ‖1 < ε.
(20)

式(20)中的参数k(t)满足





k̇(t) =

− γk(1− β)umaxq
T{tanh(σ/p2)+

tanh(
kq

p2
)}−γkγck(qTq+γd), 当‖σ‖1 >ε,

k̇(t) = 0和k = k̄, 当‖σ‖1 < ε.

(21)

这里k̄(t)为正定矩阵,其设计原理同式(8).
设计如下控制规律:

u = −βumaxq − (1− β)umaxtanh(σ/p2), (22)

式中参数定义同式(15).

4 主主主动动动振振振动动动抑抑抑制制制补补补偿偿偿器器器设设设计计计(Active vibra-
tion compensator design)
考虑到姿态角速度和其加速度将趋于零, 也即

当 t → 0时, lim
t→0

ω = ω̇ = 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, 解耦的挠性结
构振动方程为

η̈(t) + Cη̇(t) + Kη(t) = −δ1up(t). (23)

设计应变速率反馈(SRF)振动补偿器的结构为[6]

ξ̈(t) + C̄f ξ̇(t) + K̄fξ(t) = K̄f η̇(t). (24)

其中: η(t)为结构的模态坐标, ξ(t)为补偿器的模态
坐标, C̄f和K̄f分别为补偿器的阻尼矩阵和刚度矩

阵. 通过选取,则结构振动方程和补偿器方程可写为
矩阵方程为[

η̈(t)
ξ̈(t)

]
+

[
C 0

−K̄f C̄f

][
η̇(t)
ξ̇(t)

]
+

[
K δ1GK

0 K̄f

][
η(t)
ξ(t)

]
= 0, (25)

其中G为增益矩阵. 由文献[6]可知,为了取得较好的
振动效果,补偿器频率应尽量大于某阶抑制模态的
频率.

5 仿仿仿真真真结结结果果果和和和比比比较较较(Simulation results and
comparsion)
为了验证本文设计方法的有效性, 采用文献[7]

中所给出的挠性卫星的物理参数. 在仿真过程
中, 考虑卫星为了完成某项任务需要进行160◦的
大角度姿态机动.给定的任务是使卫星从初始状态
[0.173648 − 0.263201 0.789603 − 0.526402]T和
ω(0) = 0机动到期望的状态[q0d qd]T = [1 0]T和
ωd(0) = 0. 另外, 模态的振动能量用E = η̇Tη̇ +
ηTη来表示. 将上述3种控制方案分别与主动振动控
制相结合来实现大角度的姿态机动,其仿真结果如
图1∼图3所示. 挠性结构的振动能够显著地被抑制
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掉,从而使得推力器的开关次数明显减少, 且对3种
不同姿态控制系统,其到达期望位置时间也有所减
少,分别约为40 s, 140 s和50 s. 图中(a)为姿态四元数
和姿态角速度曲线, (b)为振动模态和振动能量曲线.

图 1 采用线性滑模面变结构控制器与主动振动
SRF补偿器

Fig. 1 Attitude maneuver using VSCLSS integrated with
SRF compensator

图 2 采用时变滑模面变结构控制器与主动振动

SRF补偿器
Fig.2 Attitude maneuver using VSCTVSS integrated with

SRF compensator
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图 3 采用线性–时变滑模面变结构控制器与主动
振动SRF补偿器

Fig.3 Attitude maneuver using VSCSM integrated with

SRF compensator

6 结结结论论论(Conclusion)
针对带有输入受限的挠性卫星三轴姿态机动与

振动抑制问题,提出了一种改进型线性–时变滑模面
变结构控制和基于压电智能材料的主动振动抑制技

术相结合的复合控制方法. 通过将线性滑模面和时

变滑模面进行有机的结合,并且显示考虑执行机构
的饱和特性,使得推力器开关次数显著减少,明显提
高了系统的收敛速度;以压电陶瓷作为作动器,基于
主动振动控制方法设计的应变率反馈补偿器可以大

幅度地提高挠性结构振动模态的阻尼,进一步抑制
了挠性结构的残余振动.仿真表明,挠性结构的振动
能够迅速衰减, 对挠性结构的振动抑制有着十分明
显的效果.
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