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摘 要: 研究了挠性卫星的姿态跟踪控制问题，设计了一种 ＲBF网络摩擦补偿滑模控制算法。首先，根据挠性卫星
姿态控制系统的成像模式推导了挠性卫星姿态运动模型。其次，根据误差四元数描述的跟踪误差运动模型，引入经
典滑模控制作为主控制框架，考虑到对观测干扰的抑制，加入扩张观测器( ESO) 来观测系统总扰动。最终，使用 ＲBF
网络摩擦补偿系统来近似估计在线切换项，实现滑模控制律中切换增益的平滑，从而减小系统振动。理论推导并证
明该方法的收敛性，并与传统的 ＲBF网络逼近的自适应控制进行仿真比较，验证了理论结果。
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Abstract: The attitude tracking control problem of flexible satellites is studied and a friction compensation
sliding mode control algorithm for ＲBF network is designed． Firstly the attitude model of flexible satellite
attitude is derived based on the imaging mode of the flexible satellite attitude control system． Secondly
according to the tracking error motion model described by the error quaternion the classical sliding
mode control is introduced as the main control framework． Considering the suppression of the observed
interference an Extended State Observer ( ESO) is added to observe the total disturbance of the system．
Finally the ＲBF network friction compensation system is used to approximately estimate the online switching
term and the smoothing of the switching gain in the sliding mode control law is realized thus to reduce the
system vibration． The convergence of the method is proved and deduced theoretically and simulation is
conducted for comparing it with the traditional adaptive method of ＲBF network approximation which
verifies the theoretical results．
Key words: flexible satellite; tracking control; ＲBF network friction compensation; sliding mode control

0 引言

随着国内外航天技术的进步，航天器的发展受到

越来越多的关注。卫星姿态跟踪控制是现代航天器系
统的关键课题，对于该领域的研究热度逐年上升。目
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卫星姿态动力学与控制、数据驱动的卫星姿态故障检测。

前，挠性卫星姿态控制系统具有高非线性，挠性参数和

未知的外部干扰使姿态跟踪控制仍然具有很大的挑战

性，因此，寻找一种灵活有效的控制方法势在必行［1］。

如今滑模控制理论被广泛应用于航天器的姿态控制，

滑模控制在处理外部干扰和不确定性方面具有独特的

优势［2］。

由于滑模控制器可按系统需求设计，并且滑模控

制器可以解决控制对象的参数变化和系统的外部干扰

的约束问题，因此滑模控制系统的鲁棒性相比常规连
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续系统更强大［3］，但滑模控制器固有的不连续开关特

性会导致系统抖动［4］。在实际系统中，应用滑模控制
器产生的振颤是需要解决的主要问题，产生振颤的原

因: 当系统轨迹到达滑模切换面时，其速度是有限的，

并且惯性使移动点横越切换表面时将切换增益叠加形

成振颤; 对于实际的计算机采样系统来讲，计算机的高

速逻辑转换和高精度的数值计算使开关本身的时间和

空间滞后几乎不存在。因此，由切换开关引起的不连
续控制是振颤的根本原因。国内外研究人员针对滑模
控制的抗振问题进行了大量研究，许多学者从不同角

度提出了解决方案［5］。文献［6］描述并分析了直流电
动机伺服系统的非建模动力学，设计了一种基于插值

平滑算法的滑模控制器，以实现不连续开关控制的连

续性，有效消除了直流电动机引起的非建模动态颤动。
为了减小边界层的厚度，文献［7］在边界层中使用积
分控制来获得稳态误差和颤动。边界层方法只能确保
系统状态收敛到以滑动表面为中心的边界层，并且只

能通过狭窄的边界层任意接近滑动模式，而不能将状态

收敛到滑动模式。文献［8］利用机器人的物理特性，通
过在控制器的输出端添加低通滤波器来设计虚拟滑模

控制器，从而实现了机器人的鲁棒变结构控制，并确保

了机器人的鲁棒性、系统的稳定性和有效性。文献
［9］设计了带有滤波器的可变结构控制器，以有效消
除控制信号的抖动，并获得了一种抑制高频噪声的非

线性控制器，从而实现了非建模动态电液伺服系统的

稳定控制。文献［10］使用神经网络实现了线性系统
非线性部分，不确定部分和未知外部扰动的在线估计，

并基于神经网络实现了等效控制，从而有效地消除了

抖动。文献［11］提出了一种新颖的神经网络滑模控
制方法，该方法使用两个神经网络分别逼近等效滑模

控制部分和开关滑模控制部分，并已成功应用于机器

人的轨迹跟踪。文献［12］设计了基于 ＲBF 神经网络
的滑模控制器。控制器通过连续的 ＲBF 功能完全实
现，从而消除了开关项并消除了抖动。文献［13］将 BP
网络学习算法与滑模控制相结合，形成了一个新的闭

环控制系统，并利用 BP 网络的在线学习功能提出了
一种新的滑模神经网络控制器来实现归纳。国内外卫
星姿态改进滑模控制方法存在这样的问题: 一部分效

果较好，但未应用于挠性卫星姿态控制系统; 另一部分

虽应用于挠性系统，却达不到本文的控制效果［14 － 16］。
本文姿态指向精度优于 0． 02°，姿态控制稳定性优于
0． 005 ( °) / s，控制力矩精度为 0． 01 mN·m。
目前，许多非线性系统应用 ＲBF 神经网络控制并

获得很好的稳定效果，但该方法在挠性卫星姿态跟踪

控制系统中的有效性未被证明。因此，本文研究了挠

性卫星的姿态跟踪控制问题，设计了一种 ＲBF 网络摩
擦补偿滑模控制算法，并给出详细的稳定性理论证明

和仿真验证。

1 挠性卫星的姿态模型

1． 1 姿态动力学与运动学
姿态四元数 q描述的卫星运动学方程［17］为

q·= 1
2 Ω( ω) q =

1
2 A( q) ω = 1

2
－ q－T

q0I3 × 3 － q－






×
( 1)

式中: q是姿态四元数; q0 是姿态四元数的标量; q－
T是

姿态四元数转置的向量; q－ ×是向量 q－的叉乘运算; ω
是卫星相对于惯性坐标系的姿态角速度矢量。
根据动量矩定理，给出了挠性卫星的姿态动力学

方程为［18］

Jω·+ δT η̈ = － ω × ( Jω + δTη·) + u + Td

η̈ + Cη·+ Kη = － δω{ ·
( 2)

式中: J∈Ｒ3 × 3是卫星整星的惯性矩阵; η∈Ｒ4 × 3是挠性

结构的模态坐标; δ∈Ｒ4 × 3是卫星刚体附件的耦合矩

阵; u∈Ｒ3 × 1是施加在卫星星体三轴的控制力矩; C =
diag{ 2ξi ωni} ( i = 1，2，3，4) 是阻尼矩阵; K = diag{ ω2

ni }

( i = 1，2，3，4) 是刚度矩阵; ωn 是太阳能帆板阵列的挠

性模式振动频率; ξ 是太阳能帆板阵列的挠性模式减
振率; Td∈Ｒ3 × 1是空间环境干扰力矩，空间环境干扰力

矩主要包括太阳辐射压力干扰力矩、重力梯度干扰力
矩、太阳能帆板阵列的驱动力矩、有效载荷旋转部分产
生的力矩、飞轮安装误差和电磁力产生的力矩以及无
法精确建模的摩擦扭矩。
1． 2 姿态动力学与运动学误差
基于误差四元数的卫星运动方程可描述为

q·e =
1
2

－ qT
e

qe 0I3 × 3 + q－×







e

ωe ( 3)

式中: ωe = ω － AB
O ( qe ) ωO 是角速度偏差，ωO 是目标角

速度，AB
O 是坐标变换矩阵。

设卫星整星的惯性矩阵为 J∈Ｒ3 ×3 ; Jsa是卫星主转

动惯量矩阵; JF 是飞轮的转动惯量矩阵; Ω是相对于卫
星本体的旋转角速度; A是飞轮安装矩阵，关系如下

J = Jsa + AJF A
T ( 4)

单个反作用飞轮的控制力矩为

a = JF ( Ω
·
+ Aω·) ( 5)

飞轮提供的总控制力矩为

u = Aa ( 6)

整理式( 2) 、式( 4) 、式( 5) 得到挠性卫星的相对运动方
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程为

Jsaω·e + δ
T η̈ = － ω × ( Jω + AJF Ω) + u + Td +

Jsa ( ω
×
e A

B
O ( qe ) ωO － A

B
O ( qe ) ω·O ) 。 ( 7)

2 ＲBF网络摩擦补偿滑模控制器

在传统的滑模控制中，通常需要选择线性滑模面，

使系统到达滑模面后，跟踪误差逐渐收敛至零，通过调

整滑模面参数可以达到渐近收敛速度［3］。定义 x1 = q－e，
x2 =ωe，并且滑模面为

s = q－e + αq
g /h
e + βωp /q'

e ( 8)
式中: p，q'，g，h为正奇数; α是误差四元数增益参数; β
是误差角速度增益参数。
卫星姿态跟踪误差动力学方程［19］可以表示为

x·1 =
1
2 A( qe ) ωe =

1
2 A( qe ) x2

x·2 = J
－ 1
sa ( － ω

× ( Jω + AJF Ω) － δ
T η̈

{
+

( 9)

u + Td + Jsa ( ω
×
e A

B
O ( qe ) ωO － A

B
O ( qe ) ω·O )

滑模控制律可以设计为

u = ueq + uk ( 10)
式中: ueq是等效控制; uk 是切换控制。

当 s·= 0 时，则

ueq = － J － 1
sa

q'
2bpA( qe ) ω

2 － p /q'
e I + agh qg /h － 1( )e +

ω × ( Jω + AJFΩ) － J
－ 1
sa ( ω

2 － p /q'
e AB

O ( qe ) ωO －

AB
O ( qe ) ω·O － δ

T η̈ ) ( 11)
取 uk = －B'sgn s － ks，其中 B' = diag{ B1，B2，B3}。

为了证明 sT s·＜ 0，选择 Lyapunov函数

V = 1
2 sTs 。 ( 12)

将式( 12) 左右两边对时间 t求导并将控制律引入得

V
·
= bpq sTωT

e J
－ 1
sa ( Jsa ( T

～
d － δ

T η̈ ) － B'sgn s － ks) 。( 13)

假设 1 在式( 13 ) 姿态动力学方程中，时变的外
部干扰T

～
d是有界的，并且满足‖T

～
d‖≤b0，b0 ＞ 0

［2］。
假设 2 在式 ( 4) 姿态动力学方程中，耦合效应项

－ δT η̈的 2 －范数满足不等式‖－ δT η̈‖≤b1 + b2‖ω‖
2，

其中 b1 ＞ 0，b2 ＞ 0。
定义‖T

～
d‖+‖－ δTη̈‖≤b0 + b1 + b2‖ω‖

2≤ρ11，

1 =1 +‖ω‖
2，可以从假设 1和假设 2 获得，其中 ρ1 =

max( b0 + b1，b2 )。
卫星受到的扰动力矩主要包括重力梯度力矩、太

阳辐射力矩、空气动力学力矩和地磁矩［20］。尽管它们
具有随时间变化的特征，但是有界的。

V
·
= bpq' s

TωT
e J

－ 1
sa ( Jsa ( ρ11 ) － B'sgn s － ks) 。( 14)

若 B' ＞ Jsa ρ11 ，则满足 sT s·＜ 0。但 B'决定了
滑模控制的振动大小，因此会影响卫星的稳定性。
2． 1 二阶扩张观测器( ESO)
控制律中的开关增益受参数扰动和未知干扰的影

响，因此降低了控制精度。将扩张观测器( ESO) 引入
到滑模控制器中，并且高增益误差反馈使观测器的动

态响应远高于系统的动态响应，这样可以保证观测误

差的快速收敛和足够高的估计精度，从而提供可用于

反馈的角速度信号［21］。

ESO取得的状态变量 x = ωe + K q－e导出状态变量

x·= ω·e + Kq－e，然后将式( 9) 代入可得

x·= J － 1
sa ［－ ω

× ( Jω + AJFΩ) + u + ( T
～
d － δ

T η̈) ］+

( ω ×
e A

B
O ( qe ) ωO － A

B
O ( qe ) ω·O ) ( 15)

则挠性卫星动力系统的展开方程为

x·= ax + bu + f( t)
y ={ cx

( 16)

式中: f ( t ) = J － 1
sa ［－ ω × ( Jω + AJFΩ ) + ρ11］ +

( ω ×
e A

B
O ( qe ) ωO － AB

O ( qe ) ω·O ) ; b = J － 1
sa ，x = ( x1，x2 )

T，

a =
0 1( )0 0
，b = ( )01 ，c = ( )10

T

。

扩张观测器被设计为

x̂
·

1 = x̂2 + α1 /［ε( y － x̂1) ］

x̂
·

2 = bu + α2 /［ε
2 ( y － x̂1

{ ) ］
( 17)

式中: x̂
·

1和 x̂
·

2是观测状态; α1 和 α2 是正实数。状态

x̂
·

2趋近 x，状态 x̂
·

1趋近 ρ11。
ESO观测值已补偿到控制律中，控制定律设计为

u = － J － 1
sa

q
2bpA( qe ) ω

2 － p /q'
e I + agh qg /h － 1( )e +

ω × ( Jω + AJFΩ) － J
－ 1
sa ( ω

2 － p /q'
e AB

O ( qe ) ωO －

AB
O ( qe ) ω·O ) － J

－ 1
sa x̂1 － B'sgn s － ks 。 ( 18)

2． 2 ＲBF网络摩擦补偿系统
挠性卫星姿态控制系统采用滑模控制与 ＲBF 网

络摩擦补偿相结合的方法。利用 ＲBF 网络摩擦补偿
模型来实现未知模型的平滑逼近，可以有效降低切换

增益。通过调整摩擦补偿系数的权重，利用 Lyapunov
方法推导了 ＲBF网络的摩擦补偿系统，并证明整个闭
环系统的稳定性和收敛性。
引入的 ＲBF 网络摩擦补偿系统近似符号函数项，

其输入滑模平面为 s，输出符号项估计值为 uf = Γδ( x) ，
则 ＲBF网络摩擦补偿算法为

h j = exp
x － c j

2

2b2( )
j

( 19)
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δ =W* Th( x) + ε ( 20)

式中: x为网络输入; j 是网络输入层数; h 是高斯函数
的输出; W* 是神经网络的理想权重; ε是理想神经网

络逼近的误差。δ̂ = ŴTh是网络输出，Ŵ是神经网络的
估计权重。
控制律设计为

u = － J － 1
sa

q'
2bpA( qe ) ω

2 － p /q
e I + agh qg /h － 1( )e +

ω × ( Jω + AJFΩ) － J
－ 1
sa ( ω

2 － p /q'
e AB

O ( qe ) ωO －

AB
O ( qe ) ω·O ) － J

－ 1
sa x̂1 － B'sgn s － ks + δ̂ 。 ( 21)

通过 Lyapunov函数将 ＲBF 摩擦补偿系统自适应
律的收敛性进行理论证明，Lyapunov函数则被建立为

L = 1
2 s2 + 1

2 γW
～ TW

～
( 22)

V
·
= ss·+ γ W

～ TŴ
·

= － η | s | + sdt － sbε +W
～ T ( sbh + γŴ

·
) 。
( 23)

式中: γ是网络摩擦补偿系数。
取摩擦补偿参数自适应律为

W
～·
= 1
γ
sJ － 1

s h ( 24)

则V
·

= － η | s | + s( dt － bε) ≤0，取V
·
≡0，则 s≡0，根据

Lasalle不变集理论［22］，当 t→∞时，s→0。

3 仿真实验与结果分析

为了验证本文算法的有效性，对引入扩张观测器的

ＲBF网络摩擦补偿滑模姿态控制器进行了仿真，并与传
统的 ＲBF网络逼近的自适应控制算法的仿真结果进行
对比仿真实验，设计的对比实验框架如图 1所示。

图 1 对比实验框架
Fig． 1 Comparative experimental framework

飞轮控制的最大输出为 2 mN·m，控制输出为 － 2
mN·m至 2 mN·m之间，控制周期为 0． 5 s，相关仿真参
数如表 1所示。

表 1 仿真参数
Table 1 Parameters for simulation

参数名称 参数值

卫星质量 M /kg 20． 873
地球自转角速度 / ( rad·s － 1 ) 7． 292 115 × 10 －5

刚体附件耦合阵 δ

0． 45637 0． 27841 0． 15629
－0． 25619 0． 91756 －0． 67264
0． 11687 0． 48901 －0． 83674
0． 23637 －0． 6581 －0．









12503

初始角速度 ω0 / ( rad·s －1 ) ［0 0 0］

卫星转动惯量矩阵 Jsa / ( kg·m2 ) diag{ 0． 45，0． 55，0． 45}

飞轮转动惯量矩阵 Jω / ( kg·m2 ) diag{ 0． 1，0． 1，0． 1，0． 1}

为了完成挠性卫星的视频成像和数字传输任务，

卫星需要保持凝视成像姿态。在仿真中，将卫星的初
始姿态角设置为( 218°; 75． 65°; － 16． 75°) ，初始角速
度设为 0°。为了真实地模拟卫星实际的在轨状态，在
系统中考虑了陀螺仪和星敏感器等测量部件的安装和

测量误差对系统控制精度和稳定性的影响。扩张观测
器和控制器参数如表 2 所示。

表 2 控制器和观测器参数
Table 2 Controller and observer parameters

参数名称 参数值

{ p，q'，g，h} { 9，3，9，5}
{ α1，α2 } { 1，0． 6}
{ k，γ} { 1，7． 88}
ε ( 0． 03，0． 03，0． 03)

对挠性卫星姿态控制系统建模，对卫星的姿态角

速度、姿态角度误差、姿态角速度误差、控制力矩仿真
结果进行分析，卫星姿态角速度参数能够反映整星机

动的稳定性，对比仿真结果如图 2 所示; 姿态角度误差
能够反映整星的指向精度，对比仿真结果如图 3 所示;
利用姿态角速度误差结果能够定量得到整星的稳定

度，对比仿真结果如图 4 所示; 控制力矩的输出结果能
反映控制精度，对比仿真结果如图 5 所示。
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图 2 姿态角速度
Fig． 2 Attitude angular velocity

图 3 姿态角度误差
Fig． 3 Attitude angle error

图 4 姿态角速度误差
Fig． 4 Attitude angular velocity error

图 5 输出控制力矩
Fig． 5 Output control torque

根据图 2 和图 4 可以明显看出，对比的两种方法

均可实现姿态角速度的跟踪控制。但是通过对两种方
法的比较，本文的 ＲBF 摩擦补偿滑模控制算法在前
100 s角速度变化平稳，在 100 s 后的姿态角速度误差
曲线的误差值很小，姿态角速度的误差反映的卫星整

星的稳定性很好。而传统的 ＲBF 网络逼近的自适应
控制算法在前 100 s抖动较大，并且 100 s 后稳定的误
差曲线也反映出稳定性低于本文所提方法。从图 3 中
可以看出，在趋于稳定后，本文算法相比传统 ＲBF 网
络逼近自适应控制算法的姿态角度误差小，反映出的

是本文算法指向精度的优越。图 5 输出控制力矩曲线
的对比可以反映本文算法控制精度的优势。

4 结论

针对挠性卫星的跟踪控制系统，本文提了 ＲBF 网
络摩擦补偿滑模控制算法，并且在其中引入二阶扩张

观测器，并对本文算法的收敛性进行理论证明。进一
步设计凝视成像模式下的跟踪控制对比仿真实验证明

该方法，结果表明该方法的收敛效果较好。为了进一
步证明该方法的工程应用价值，后续会将该方法应用

于实际的敏捷遥感卫星，通过在轨测试将该方法闭环

验证。
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