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摘要:在转动惯量存在不确定性时,采用滑动模态控制方法对挠性航天器设计了姿态镇定控制律.由于挠性模态
是不可量测的,首先设计了部分状态观测器对挠性模态进行估计.进而结合滑模控制方法,提出了基于观测器的滑
模姿态控制律.采用Lyapunov方法证明了在存在转动惯量不确定性时,所设计的滑模姿态控制律能使闭环航天器姿
态系统稳定. 最后,通过数值仿真例子验证了所提出方法的有效性.
关键词: 挠性航天器;转动惯量不确定性;姿态镇定;滑模控制
引用格式: 吴爱国,董瑞琦,张颖.转动惯量存在不确定性的挠性航天器滑模姿态控制.控制理论与应用, 2018,

35(10): 1422 – 1429

中图分类号: TP273 文献标识码: A

Sliding mode attitude control for flexible spacecraft with
inertia uncertainty

WU Ai-guo, DONG Rui-qi†, ZHANG Ying
(Department of Mechanical and Automation, Harbin Institute of Technology (Shenzhen), Shenzhen Guangdong 518000, China)

Abstract: In this paper, the sliding mode control approach is adopted to design attitude stabilization controller for
flexible spacecraft with inertia uncertainty. First, a partial state observer is designed to estimate the flexible modal variables
since the flexible modal variables are unmeasurable. By using the sliding mode control approach, a sliding mode control
law based on obervers is proposed for flexible spacecraft with inertia uncertainty. The Lyapunov method is utilized to
show that the proposed sliding mode control law can stabilize the attitude system of the flexible spacecraft with the inertia
uncertainty. Finally, a numerical example is employed to verify the effectiveness of the presented control law.
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1 引引引言言言(Introduction)
随着航天技术发展,新型航天器正在向大型化、结

构轻量化方向发展.当代航天器通常带有太阳能帆
板、天线、空间机械臂等大型挠性附件,这些挠性附件
与航天器刚体有较强的耦合作用. 它们的振动会影响
航天器的姿态运动,进而影响航天器的姿态控制精度,
甚至直接导致航天器控制失灵[1–2]. 此外,挠性航天器
在空间运行时,由于内部燃料消耗、液体晃动等引起
的质心偏移,以及太阳能帆板的伸展和收缩等影响,

航天器的转动惯量会发生变化. 因此,为挠性航天器
设计一个具有较好鲁棒性、高精度、高稳定度以及高

指向精度的姿态控制律成为研究热点.

关于航天器姿态控制,已出现的方法主要有PID控
制[3]、状态依赖Riccati方程法[4]、滑动模态控制(slid-
ing mode control, SMC)法[5–6]等. 其中滑动模态控制
由于其具有快速响应、对参数变化以及扰动不灵敏、

实现简单等优点,在航天器姿态控制方面得到了广泛
应用[7–15]. 文[7]利用滑模变结构控制对刚性航天器的
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大角度姿态机动控制进行研究.文[8–10]利用滑动模
态技术研究刚体航天器的姿态跟踪问题.在文[8]中,
航天器的姿态采用罗德里格描述方法. 文[9]利用姿态
角的跟踪误差和罗德里格参数跟踪误差构造滑模面

向量,并且利用边界层法抑制了滑模控制出现的抖振.
为了改善到达滑模面之前的瞬态响应.文[10]提出了
平滑模型参考滑模控制律,该控制律要求估计姿态信
息的初始条件具有很高的精度.文[11]提出终端滑模
跟踪控制律,保证了姿态跟踪误差在有限时间内收敛
到零. 文[12]提出有限时间收敛的二阶滑模控制律,
该控制律是连续的并且具有很好的动态性能.在设计
滑动模态控制律的过程中,有一个非常重要的假设条
件:不确定性是有界的并且是可获得的. 一般来说,不
确定性的界很难获得,对此可采用自适应控制方法来
改进滑模控制律设计[13–14]. 文[13]提出了一种简单的
自适应律估计不确定性的上界,然后利用估计的上界
设计滑模控制律.文[14]提出了一种改进的自适应律
来估计不确定性部分的上界. 文[15]提出的自适应控
制律很好地解决了控制增益过估计的问题.
文[16–20]针对挠性航天器研究姿态控制问题.文

[16]利用无源性的概念对挠性航天器的姿态机动问题
提出了一个动态控制律,该控制律不需要姿态角的测
量信息,因此可以用于航天器上姿态敏感器失灵的情
况. 文[17]提出了自适应滑模控制方法用来解决具有
参数不确定性以及外部干扰下的挠性航天器的姿态

控制和位置控制问题.文[18]在挠性航天器存在非结
构非线性和输入干扰时,仅仅利用俯仰角的测量信息
设计了基于参考模型自适应的滑模控制律.目前,针
对挠性航天器存在参数不确定性尤其是存在转动惯

量不确定性的研究还比较少. 文[19]在挠性航天器存
在参数不确定性和外部干扰时,设计了滑动模态控制
律,该控制律由PD项和符号函数项组成. 文[20]考虑
挠性航天器存在转动惯量不确定性的情形,采用滑模
控制律实现了对挠性航天器的姿态跟踪. 该文设计的
控制律默认转动惯量的不确定性与转动惯量成比例

关系,具有一定的局限性.
本文对转动惯量带摄动的挠性航天器的姿态镇定

问题进行研究.首先构建了挠性模态观测器,进而得
到基于挠性模态观测器的滑模控制律,并且证明了该
控制律的全局渐近稳定性. 仿真结果表明,本文提出
基于挠性模态观测器的滑模控制律对惯量不确定性

具有良好的鲁棒性,具有工程应用价值.
在本文中, ∥ · ∥代表向量的2范数或矩阵的Froben-

ius范数.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem formulation)
挠性航天器通常由挠性附件和刚性主体构成,其

运动学方程由主体的姿态运动决定. 用姿态四元数描
述挠性航天器的姿态运动学方程为

q̇ =

[
q̇0
q̇v

]
=

 −1

2
qTv ω

1

2
T (q0, qv)ω

 , (1)

其中: qv = [q1 q2 q3]
T ∈ R3和q0 ∈ R分别为单位四

元数q的向量部分和矢量部分; ω = [ω1 ω2 ω3]
T ∈ R3

为挠性航天器刚性主体的角速度矢量;矩阵T (q0, qv)
为

T (q0, qv) = q0I3 + q×v , (2)

其中: I3是3× 3的单位矩阵;对任意三维向量x = [x1

x2 x3]
T ∈ R3, x×定义为

x× =

 0 −x3 x2

x3 0 −x1

−x2 x1 0

 .
显然, x×是一个反对称矩阵. 单位四元数q满足如下
约束条件:

∥q∥ = 1或 q20 + qTv qv = 1.

定义

E (q0, qv) =

[
−qTv

T (q0, qv)

]
,

则运动学方程(1)可以写为

q̇ =
1

2
E(q0, qv)ω. (3)

注注注 1 本文将文[10]对刚体航天器的结果推广至挠性
航天器情形. 类似地,在本文中,挠性航天器姿态的工作区间
为Y :

Y = {Q|Q = [q0 qTv ]T, ∥qv∥ 6 β < 1,

q0 >
√

1− β2 > 0},

为了避免矩阵T (q0, qv)在q0 = 0时出现奇异的情况,欧拉角

的变化范围限定在区间± arccos
√

1− β2.

首先给出矩阵T (q0, qv)的性质.

引引引理理理 1[10] 对于式(2)中的矩阵T (q0, qv),有下式
成立:

xTT (q0, qv)x = q0∥x∥2,

其中x = [x1 x2 x3]
T ∈ R3.

假设挠性附件的弹性形变很小,利用欧拉定理,带
有挠性附件的航天器的姿态动力学方程可以描述为Jω̇ + δTη̈ = −ω×(Jω + δTη̇) + u,

η̈ + Cη̇ +Kη = −δω̇,
(4)

其中: J (对称)为挠性航天器整体结构的转动惯量矩
阵,它是刚性主体的惯量矩阵Jmb和挠性附件的转动

惯量矩阵的总和,即J = Jmb + δTδ; δ为挠性附件与
刚性主体之间的耦合矩阵,用以描述挠性附件对刚性
主体的影响; η为挠性附件的挠性模态位移; u为作用
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在主体上的外部力矩; C, K分别为挠性航天器的阻尼
矩阵和刚度矩阵. 对于上述挠性航天器模型,考虑存
在N阶挠性模态的情形,矩阵C, K具有以下形式:

C =diag{2ζiωni, i = 1, · · · , N},
K =diag{ω2

ni, i = 1, · · · , N},

式中ωni, i = 1, · · · , N , ζi, i = 1, · · · , N分别为挠
性模态的振动频率和阻尼比.

根据挠性航天器运动学模型(4)的第2个方程,可
得

η̈ = − (δω̇ + Cη̇ +Kη) . (5)

将式(5)代入到挠性航天器动力学模型(4)中的第1个
方程得

Jω̇ − δT (δω̇ + Cη̇ +Kη) =

−ω× (
Jω + δTη̇

)
+ u.

上式可以等价地写为(
J − δTδ

)
ω̇ =

−ω× ((
Jmb + δTδ

)
ω + δTη̇

)
+

δT (Cη̇ +Kη) + u.

利用J = Jmb + δTδ,有

ω̇= J−1
mb [−ω×((Jmb + δTδ)ω + δTη̇) +

δT(Cη̇ +Kη) + u]. (6)

定义

ψ = η̇ + δω, (7)

则由式(5)可得

ψ̇ = η̈ + δω̇ =

−(δω̇ + Cη̇ +Kη) + δω̇ =

−(Cψ +Kη − Cδω). (8)

将式(7)和式(8)代入到动力学方程(6)中可得

ω̇= J−1
mb [−ω×(Jmbω + δTψ) +

δT(Cψ +Kη − Cδω) + u]. (9)

因此,由式(3)(7)和(8)可以得到挠性航天器的系统模
型为

q̇ =
1

2
E (q0, qv)ω,

ω̇ =J−1
mb

[
−ω× (

Jmbω + δTψ
)
+

δT (Cψ +Kη − Cδω) + u
]
,

η̇ = ψ − δω,

ψ̇ = − (Cψ +Kη − Cδω) .

(10)

此外,本文考虑挠性航天器的转动惯量存在摄动
的情况.令Jmb = Jmb0 +∆J , ∆J为转动惯量的不确
定部分, Jmb0是挠性航天器刚体中心体转动惯量的名

义部分,是一个常值矩阵. 则挠性航天器整体转动惯
量的名义部分为J0 = Jmb0 + δTδ. 假设∥∆J̇∥, ∥∆J∥
均有界,令∥∆J̇∥ 6 σJ̇ , ∥∆J∥ 6 σJ .

针对转动惯量存在不确定性的挠性航天器(10),本
文的控制律设计任务如下:

当挠性模态变量η, ψ不可测时,设计控制律使闭
环姿态变量 (q0, qv, ω)稳定,即

lim
t→∞

q0(t) = 1, lim
t→∞

q
v
(t) = 0, lim

t→∞
ω(t) = 0.

同时,减小挠性附件的振动.

3 滑滑滑模模模姿姿姿态态态控控控制制制律律律设设设计计计 (Design of sliding
mode attitude control law)
本节将采用滑模控制技术对挠性航天器设计控制

律使闭环姿态系统是稳定的. 由于挠性模态变量(η,

ψ)不可测,将首先构建模态观测器估计挠性模态变量
(η, ψ). 进而,采用滑模控制方法设计挠性航天器系统
模型(10)的动态滑模控制律.

为了估计不可测的挠性模态变量(η, ψ),构造如下
观测器:[

˙̂η
˙̂
ψ

]
=

[
0 I

−K −C

][
η̂

ψ̂

]
−

[
I

−C

]
δω +

P−1

[[
K

C

]
× (δω +Gδqv)+[

0

I

]
Gδω×qv

]
, (11)

其中: η̂, ψ̂分别为挠性模态变量η, ψ的估计;矩阵P为
下述Lyapunov方程的解:

P

[
0 I

−K −C

]
+

[
0 I

−K −C

]
PT = −2Q, (12)

其中矩阵Q满足Q = QT > 0.

基于所构建的观测器(11),用观测器得到的挠性模
态估计值η̂, ψ̂代替挠性航天器系统(10)中的挠性模态
信息,最终得到下述挠性航天器的动态系统:

q̇ =
1

2
E (q0, qv)ω,

ω̇ =J−1
mb [−ω×(Jmbω + δTψ̂)+

δT(Cψ̂ +Kη̂ − Cδω) + u], ˙̂η
˙̂
ψ

 =

 0 I

−K −C

 η̂
ψ̂

−

 I

−C

 δω+
P−1

K
C

(δω+Gδqv)+
0
I

Gδω×qv

.
(13)
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为了设计滑模控制律,首先设计如下切换函数:

s = ω +Gqv, (14)

其中G是3× 3对称正定常数矩阵. 当挠性航天器系统
(13)被限制在切换面s = 0上运动时,考虑如下Lyapu-
nov函数:

V0(t) =
1

2
qTvGqv > 0.

结合条件s = 0,利用引理1可得

V̇0(t) = qTvGq̇v =

1

2
qTvG (T (q0, qv)ω) =

−1

2
qTvGT (q0, qv)Gqv = −q0

2
qTvG

2qv.

因此,有 lim
t→∞

qv=0成立. 根据式(14)可得, lim
t→∞

ω=0.

通过引入切换函数(14),挠性航天器在切换面s = 0上

的稳定性可以保证.

然后,对挠性航天器系统(13)考虑如下状态反馈
控制律:

u = ueq + ud + uh, (15)

其中: ueq为名义系统的等效控制, ud为用以处理系统

不确定性部分的控制, uh是用以保证滑模面的稳定性

的附加控制部分. 等效控制ueq用来迫使系统状态在

滑模面上滑动,进而保证名义系统保持在切换面上.
等效控制ueq可以通过名义系统部分在ṡ = 0推导得

到

ṡ = ω̇ +Gq̇v = 0. (16)

挠性航天器系统(13)的名义部分为

ω̇= J−1
mb0[−ω×(Jmb0ω + δTψ̂) +

δT(Cψ̂ +Kη̂ − Cδω) + u].

将上式以及式(13)的第1个方程代入式(16)可得

ueq =

ω×(Jmb0ω + δTψ̂)− δT(Cψ̂ +Kη̂ − Cδω)−

Jmb0G(
1

2
T (q0, qv)ω). (17)

为了构造控制项ud,首先定义

Ψ = −ω×∆Jω +∆JG(
1

2
T (q0, qv)ω) +

1

2
σJ̇s.

(18)

显然, Ψ与∆J, ω, q0,和qv有关. 由于∥∆J∥是有界的,
则存在正值函数gi(ω, q0, qv)(i = 1, 2, 3)满足如下的

不等式

|Ψi| 6 gi (ω, q0, qv) , i = 1, 2, 3, (19)

其中: Ψi为向量Ψ的第 i个元素,并且 gi (ω, q0, qv),
i = 1, 2, 3仅与ω, q0和qv有关,与∆J无关.基于上面

的描述,控制项ud可以定义为

ud = [ud1 ud2 ud3]
T, (20)

其中

udi = −gi (ω, q0, qv) sgn si, i = 1, 2, 3. (21)

构造控制项uh为

uh = −Ws−DF (s), (22)

其中矩阵W和D均为正定对角矩阵,并且

F (s) = [f(s1) f(s2) f(s3)]
T, (23)

其中

f(si) =


1, si > 1,

arctan(si· tan 1), |si| 6 1,

−1, si < −1,

(24)

i = 1, 2, 3.

接下来,证明在滑模控制律(15)(17)(20)和(22)的
作用下,挠性航天器系统(13)的状态可以到达滑模面
上. 首先,定义如下挠性模态观测误差:

eη = η − η̂ (25)

和

eψ = ψ − ψ̂. (26)

选择如下Lyapunov函数

V1(t) = V2(t) + V3(t),

其中:

V2(t) =
1

2
sTJmbs, (27)

V3(t) =
1

2

[
eTη eTψ

]
P

[
eη
eψ

]
. (28)

对V3(t)求导,由式(14)可得

V̇2(t) = sTJmbṡ+
1

2
sTJ̇mbs =

sTJmb (ω̇ +Gq̇v) +
1

2
sTJ̇mbs.

将式(1)的第2个方程和式(13)的第2个方程代入到式
(27),可得

V̇2(t) = sT[−ω×(Jmbω + δTψ) + u+

δT(Cψ +Kη − Cδω)] +
1

2
sT∆J̇s+

1

2
sTJmbGT (q0, qv)ω. (29)

将控制律(15)代入式(29),可得

V̇2(t) =

−sT(Ws+DF (s)) + sT[−ω×(Jmbω +

δTψ) + δT(Cψ +Kη − Cδω) + ud +
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ω×(Jmb0ω + δTψ̂)− 1

2
Jmb0G×

T (q0, qv)ω − δT(Cψ̂ +Kη̂ − Cδω) +

1

2
JmbGT (q0, qv)ω] +

1

2
sT∆J̇s =

−sT(Ws+DF (s)) + sT[−ω×(∆Jω +

δTψ − δTψ̂) +
1

2
∆JGT (q0, qv)ω +

δT(Cψ − Cψ̂ +Kη −Kη̂) + ud] +
1

2
sT∆J̇s.

因为有∥∆J̇∥ 6 σJ̇成立,由上式可得

V̇2(t) 6
−sT(Ws+DF (s)) + sT[−ω×(∆Jω +

δTψ − δTψ̂) + δT(Cψ − Cψ̂ +Kη −

Kη̂) +
1

2
∆JGT (q0, qv)ω + ud] +

1

2
sTσJ̇s.

由式(18)(25)和式(26)可得

V̇2(t) 6
−sT(Ws+DF (s)) + sT[−ω×(δTψ − δTψ̂) +

δT(Cψ − Cψ̂ +Kη −Kη̂) + Ψ + ud] =

−sT(Ws+DF (s)) + sT[−ω×δTeψ +

δTCeψ + δTKeη + Ψ(ω, q0, qv) + ud] =

−sT(Ws+DF (s)) + sT(Ψ + ud) +

(ω +Gqv)
T[−ω×δTeψ + δT[K C]

[
eη
eψ

]
] =

−sT(Ws+DF (s)) + sT(Ψ + ud) + (ωTδT +

qTvGδ
T)[K C]

[
eη
eψ

]
− qTvGω

×δTeψ. (30)

对V3(t)求导可得

V̇3(t) = [eTη eTψ]P

[
η̇ − ˙̂η

ψ̇ − ˙̂
ψ

]
=

[eTη eTψ]P

[[
0 I

−K −C

][
η̇

ψ̇

]
−[

I

−C

]
δω −

[
˙̂η

˙̂
ψ

]]
.

由观测器(11)和上式可得

V̇3(t) =

[eTη eTψ ]P

[[
0 I

−K −C

][
eη
eψ

]
− P−1×[[

K

C

]
(δω +Gδqv) +

[
0

I

]
Gδω×qv

]]
=

[eTη eTψ ]P

[
0 I

−K −C

][
eη
eψ

]
− [eTη eTψ]

[
K

C

]
×

(δω +Gδq)− [eTη eTψ]

[
0

I

]
Gδω×qv =

−[eTη eTψ]Q

[
eη
eψ

]
− [eTη eTψ]

[
K

C

]
×

(δω +Gδqv)− eTψGδω
×qv. (31)

利用式(30)和式(31),可得

V̇1(t)6−sT (Ws+DF (s)) + sT (Ψ + ud) +(
ωTδT + qTvGδ

T
)
[K C]

[
eη
eψ

]
−

qTvGω
×δTeψ − [eTη eTψ ]Q

[
eη
eψ

]
−

[
eTη e

T
ψ

] [K
C

]
(δω +Gδqv)− eTψGδω

×qv =

−sT (Ws+DF (s)) + sT (Ψ + ud)−

[eTη eTψ ]Q

[
eη
eψ

]
6

−sT (Ws+DF (s))− [eTη eTψ ]Q

[
eη
eψ

]
+

3∑
i=1

|si| (sgn siΨi − gi (ω, q0, qv)) =

−sT (Ws+DF (s))−
[
eTη e

T
ψ

]
Q

[
eη
eψ

]
−

3∑
i=1

|si| (gi (ω, q0, qv)− sgn siΨi) 6 0.

这表明当t趋于无穷时,闭环系统的状态可以到达切
换面s = 0. 此外,当时间t趋于无穷时,观测器的观测
误差eη, eψ也趋于0. 因此,基于挠性模态观测器(11)
的控制律(15)(17)(20)和(22)可以使挠性航天器的角
速度稳定.
至此,本文已经提出了如下形式的的滑模姿态镇

定控制律:

u = ueq + ud + uh,

s = ω +Gqv,

ueq = ω×(Jmb0ω + δTψ̂)− δT(Cψ̂+

Kη̂ − Cδω)− Jmb0G(
1

2
T (q0, qv)ω),

ud = [ud1 ud2 ud3]
T,

udi = −gi(ω, q0, qv)sgn si,
uh = −Ws−DF (s),

F (s) = [f(s1) f(s2) f(s3)]
T,

(32)
其中: G, W, D均为3× 3的对称正定矩阵, f(si)(i =
1, 2, 3)由式(24)定义.该控制律可有效镇定挠性航天
器系统(10).
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为了处理转动惯量存在不确定性的挠性航天器的

滑模姿态控制,本文从两方面着手:对挠性模态不可
测的问题,设计了部分状态观测器对挠性模态进行估
计;对挠性航天器的转动惯量不确定性,通过构造一
个函数对不确定性部分进行估计.并采用滑模控制技
术实现姿态镇定控制律.

4 算算算例例例(An example)
为验证所提出的基于观测器的滑模控制律(32)的

有效性,选取文[21]所描述的挠性航天器分别在标称
参数以及在具有参数偏差两种情形下进行数值仿真.
转动惯量的标称部分J0为

J0 =

350 3 4

3 270 10

4 10 190

 (
kg ·m2

)
,

转动惯量的不确定性∆J为

∆J =

70 2 0

2 0 0

0 0 100

 (
kg ·m2

)
.

挠性航天器的刚性主体和挠性附件间的耦合矩阵为

δ =


6.45637 1.27814 2.15629

−1.25619 0.91756 −1.67264

1.11687

1.23637

2.48901

−2.6581

−0.83674

−1.12503

 (kg1/2·m).

本节考虑具有四阶挠性模态的情况,自然频率(rad/s)
为

ωn1 =0.7681, ωn2 = 1.1038,

ωn3 =1.8733, ωn4 = 2.5496;

相应的阻尼为

ξ1 =0.005607, ξ2 = 0.00862,

ξ3 =0.01283, ξ4 = 0.02516.

在仿真中,角速度的初始值为

ω(0) = [0 0 0]Trad/s.

四元数的初始值为

q0(0) = 0.173648, qv(0) =

−0.263201

0.789603

−0.526402

 .
采用控制律(32)对存在转动惯量不确定性的挠性

航天器(10)进行仿真实验. 此外,所得到的仿真结果与
不存在转动惯量不确定性的挠性航天器进行对比. 给
定挠性航天器挠性模态变量估计的初始值为

η̂i(0) = 0, ψ̂i(0) = 0, i = 1, 2, 3, 4,

并且控制律(32)的参数为

G = 0.3I3×3, W = 20I3×3,

D = 5I3×3, Q = 10I8×8.

另外,矩阵P由方程(12)可以得到. 仿真结果由图1–4
所示.

图 1 挠性模态η的位移

Fig. 1 Modal displacement η

图1是挠性模态位移估计值η̂i(i = 1, 2, 3, 4)的演

化曲线,从图中可以看出挠性模态位移随时间会减小,
最终趋于稳态. 控制力矩ui(i = 1, 2, 3)的演化曲线由

图2所示,可以看出,控制律(32)可以有效地解决挠性
航天器系统姿态稳定的问题.图 3是姿态四元数
qi(i = 0, 1, 2, 3)的演化曲线,图 4是姿态角速度
ωi(i = 1, 2, 3)的演化曲线.此外,从图 1–4中可以得
出,所设计的控制律(32)可以有效地补偿转动惯量摄
动对挠性航天器姿态的影响.

图 2 控制力矩u的演化曲线

Fig. 2 Control torque u
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图 3 姿态四元数q的演化曲线

Fig. 3 Response of the quaternion q

图 4 姿态角速度ω的演化曲线

Fig. 4 Attitude angular velocity w

另外,为了验证观测器的有效性,将模态位移的真
实值ηi(i = 1, 2, 3, 4)与基于观测器的滑模控制律(32)
得到的挠性模态的估计值η̂i(i = 1, 2, 3, 4)进行比较.
针对模态位移的真实值ηi(i = 1, 2, 3, 4)挠性模态变

量的初始值为

ηi(0) = 0.001, ψi(0) = 0.001, i = 1, 2, 3, 4;

对基于观测器的滑模控制律(32),控制律参数为

G=diag{0.3, 0.3, 0.3}, W = diag{20, 20, 20},
D=diag{5, 5, 5}, Q = 10I8×8.

通过矩阵Q和式(12)可以得到矩阵P的值.观测器(11)
的初始值为

η̂i(0) = 0.02, ψ̂i(0) = 0.02, i = 1, 2, 3, 4,

挠性模态位移的真实值ηi(i = 1, 2, 3, 4)与基于状态

观测器的滑模控制律的挠性模态估计值η̂i(i = 1, 2,

3, 4)在图5中.

图 5 模态估计值与实际值的比较

Fig. 5 Compared results of modal estimated and true value

从图5中可以看出,通过选择合适的P值,由观测
器得到的挠性模态位移估计值与挠性模态位移的实

际值非常相近,这说明了观测器 (11)以及基于观测器
的滑模控制律(32)的有效性.

5 结结结论论论(Conclusions)
本文针对存在转动惯量不确定性以及挠性模态不

可测的挠性航天器的姿态镇定问题,提出了基于观测
器的滑模控制律.在设计控制律的过程中,分别从保
证名义系统稳定性、保证滑模面稳定性以及对转动惯

量不确定性具有较好鲁棒性3个方面进行控制律的设
计.仿真结果显示所设计的控制律对转动惯量不确定
性具有很好的鲁棒性,挠性航天器的姿态可在短时间
内达到稳态.
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