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基于神经网络干扰观测器的柔性航天器姿态
稳定控制

岳晓奎 1，2，吕佰梁 1，2，刘 闯 1，2，韩豪泽 1，2

（1.西北工业大学 航天学院，陕西 西安 710072；2.西北工业大学 航天飞行动力学技术重点实验室，陕西 西安

710072）

摘 要: 本文针对柔性航天器在惯性参数未知、外界干扰、输入饱和等复杂条件下的姿态控制问题，提出了 1种

基于神经网络干扰观测器的柔性航天器姿态稳定控制方法。首先，基于包含压电振动抑制输入的柔性航天器姿态

动力学模型，构建了包含外界干扰、惯性参数不确定性的综合扰动项；其次，基于 RBF神经网络设计干扰观测器与

自适应参数调节律实时地估计综合扰动；再次，设计了 1种固定时间收敛且有限时间稳定的非线性滑模控制器，并

通过 Lyapunov理论进行了稳定性分析；最后，利用航天器闭环姿态动力学系统进行数值仿真。结果表明：所设计的

基于神经网络干扰观测器的控制方法可以有效实现航天器的姿态稳定、振动抑制与干扰估计，从而顺利完成航天

器的高精高稳控制任务。
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Abstract: A neural network disturbance observer-based attitude control strategy for flexible spacecrafts is proposed
to solve the attitude control problems such as inertial parameter uncertainties，external disturbance，and input saturation.
First，a lumped disturbance term including external disturbance and inertial parameter uncertainties is constructed based
on the attitude dynamic model for flexible spacecrafts with active vibration suppression. Second，the lumped disturbance
is estimated accurately in real time by means of the observer designed by the radial basis function（RBF）neural network
and the adaptive parameter regulation law. Third，a sliding mode controller is designed to stabilize the system. It is
proved by the Lyapunov theory that with the designed controller，the system states converge to the sliding mode surface
at fixed-time and then stabilize in finite-time. Finally，numerical simulations of a flexible spacecraft attitude control
system are performed to demonstrate the effectiveness of the proposed control strategy. The results show that the
designed attitude control strategy has good performances in attitude stabilization，vibration suppression，and disturbance
estimation，and can successfully complete high-precision and high-stability space control missions.
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0 引言
航天器高精度姿态控制技术作为未来空间发

展与应用的前提和基础，相关研究近年来受到了众

多学者的广泛关注。由于航天器通常携带太阳能

帆板、大型天线等柔性附件，在刚性本体与柔性附

件之间会产生非线性刚柔耦合效应，给柔性航天器

的姿态稳定与振动抑制带来巨大挑战［1］。为了克服

该问题，众多学者对一系列柔性航天器的姿态控制

分析方法进行创新，例如，滑模控制［2］、鲁棒控制［3］、

反步控制［4］、自适应控制［5］以及复合控制［6］等。

针对柔性航天器的姿态跟踪控制问题，HU等［7］

提出了 1种模型自由的预设性能控制方法，但并未

考虑对柔性附件的振动模态进行处理，稳定状态下

航天器存在较大的模态振动。朱锐等［8］针对带有震

荡液体的柔性航天器姿态机动问题，提出了 1种综

合正弦型加速度与云多目标粒子群算法的快速路

径规划与多目标优化控制方法，但整个过程的计算

较大，现有的星载计算机难以实现。MIAO等［9］提

出了 1种快速自适应非奇异滑模控制器，实现柔性

航天器高精度姿态跟踪控制，但对于低阶模态没有

良好的振动抑制效果。赵真等［10］针对空间站太阳

帆板高精度对日定向问题，基于完整的动力学建

模、分析与规划，提出了 1套内外环滤波器与振动抑

制相结合的复合控制框架，实现了柔性太阳帆板的

高精高稳控制，且具有良好的控制效果。刘闯等［11］

利用分布式压电执行器，进行柔性附件的主动振动

抑制，并在线性化假设条件下，提出了 1种考虑输入

幅值和变化率约束的、基于状态干扰协同观测的鲁

棒控制策略，有效地实现了针对在轨捕获后柔性组

合体的高精高稳控制。张秀云等［2］提出了 1种综合

输入成形、自适应有限时间干扰观测器、有限时间

积分滑模控制器的控制策略，并取得了良好的控制

效果，但整个设计过程较为复杂。

随着计算机技术的发展，基于神经网络的智能

控制方法在航天器控制领域取得了大量的研究成

果［12-13］。在轨运行航天器会不可避免地受到例如太

阳光压、重力梯度力矩、大气阻力力矩等外界干扰

的作用，如不加以处理，可能会导致航天器的姿态

失稳，控制系统无法正常运行，甚至航天任务的失

败［14］。基于干扰观测的控制器设计方法能够实时

地估计与补偿外界干扰，在干扰抑制方面取得了良

好的效果［15］，但依赖于对于外界干扰的假设，这些

假设在某些工作条件下是无法满足的。由于神经

网络具有对未知信息良好的在线学习与估计拟合

能力，且不依赖于其他先验假设条件，李正楠等［16］

将其应用于多关节机械臂控制，实时地拟合建模误

差导致的不确定性项，并进行反馈补偿使得控制时

效性与精度得到了有效提升。HUO等［17］面向刚体

航天器姿态控制问题提出了 1种基于神经网络干扰

观测器的自适应控制方法，但稳定精度仍有待提

高。PENG等［18］利用神经网络干扰观测器和动态滑

模面设计技术，提出了 1种针对电动机械臂的鲁棒

自适应反步控制器，并利用 Lyapunov方法分析了闭

环系统的有界稳定性。

综上所述，基于智能控制的柔性航天器姿态稳

定与振动抑制相关研究较少，如何实现其高精高稳

控制仍是一个开放性问题，在存在惯性参数不确定

性、外界干扰、输入饱和等多源复杂扰动时，进一步

加大了控制器的设计难度。

本文提出了 1种基于神经网络干扰观测器的柔

性航天器姿态稳定控制方法。首先，利用径向基函

数（Radial Basis Function，RBF）神 经 网 络 设 计 了

1种干扰观测器，实现干扰的实时估计与补偿，通过

自适应律在线调节神经网络内部参数，与传统的干

扰观测器相比，无需关于扰动的相关假设条件与扰

动的先验信息，即可实现高精度的在线估计；其次，

利用所获取的干扰估计值，设计了 1种固定时间收

敛、有限时间稳定的滑模控制器，相较于传统的有

限时间控制，拓宽了应用条件，提高了控制效率，在

柔性航天器高精高稳姿态控制方面，取得了良好的

控制效果。

1 数学模型的建立
柔性航天器姿态运动学方程形式如下：

ω ( t )= Q ( ϑ ) ϑ̇ ( t ) （1）

式 中 ：Q ( ϑ )=
é
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ú1 0 -sin θ
0 cos ϕ sin ϕ cos θ
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为 旋 转 矩

阵 ；ϑ ( t )= [ϕ θ ψ ] T 分 别 为 3 个 姿 态 角 ；ω=

[ ωx ωy ωz ] T为姿态角速度。

利用压电输入，实现柔性附件的主动振动抑制

方法，是将压电材料分布粘合于柔性附件作为执行

器，利用压电逆效应，根据检测到的振动信号提供

输入电压 up，作用于压电材料使其产生反向变形，
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进而实现主动的振动抑制或消除振动的影响［19］。

柔性航天器的姿态动力学方程如下：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

( )J+ δJ ω̇ ( )t + ω ( )t ×
( )( )J+ δJ ω ( )t +Δη̇ ( )t +
Δη̈ ( )t = u ( )t + d ( )t

η̈ ( )t + C 0 η̇ ( )t +K 0η ( )t + ΔT ω̇ ( )t =-Δ pup

（2）

式中：J∈ R 3× 3为柔性航天器的惯性矩阵；δJ为惯性

参数不确定性；Δ ∈ R 3× m 为刚柔耦合系数矩阵；

η∈ Rm 为振动模态；u∈ R 3为控制力矩；d∈ R 3为外

界干扰力矩；K 0= diag [ Ω 2
1 Ω 2

2 ⋯ Ω 2
m ]为刚度

矩 阵 ；记 ξi、Ωi 为 阻 尼 比 和 固 有 频 率 ，C 0=

diag [ 2ξ1Ω 1 2ξ2Ω 2 ⋯ 2ξm Ωm ]为模态阻尼矩阵，

m为振动模态的阶数，本文中取 m=4；up = F aη+
F b( η̇+ ΔTω)为压电输入；Δ p为对应的耦合矩阵。

实际在轨运行航天器的姿态控制通常是利用

磁力矩器、推力器、飞轮等执行机构实现的，但所能

提供的控制力矩是有限的，当超出其控制范围时，

执行机构只能按照饱和阈值提供控制输入，即输入

饱和如下：

u= sat ( u )={u， u< umax
umax，u> umax

（3）

联立式（1）和式（2），可构建由外界干扰、惯性

参 数 不 确 定 性 所 组 成 的 综 合 扰 动 项 d= d 0 -
δJω̇- ω× δJω，则可将式（2）简写如下：

ϑ̇ ( t )= Q-1( ϑ ) ω ( t )
ω̇ ( t )= Hf (ω，η，η̇)+ Hu ( t )+ Hd ( t ) （4）

式 中 ： H=( J- ΔΔT )-1；f (ω，η，η̇)= ΔC 0 η̇+

ΔK 0η+ ΔΔ pup - ω× ( Jω+ Δη̇)。

2 基于神经网络干扰观测器的稳定控

制器设计

2.1 RBF神经网络干扰观测器设计

在实际系统中，综合干扰难以精确测量，需采

用干扰观测器实时进行干扰估计与补偿，以实现柔

性航天器高精度姿态稳定与振动抑制。RBF是 1种
具有良好局部非线性近似的神经网络，可以任意精

度逼近任意连续函数，因此设计基于 RBF神经网络

的智能干扰观测器，实现扰动的估计重构。

采 用 RBF 神 经 网 络 逼 近 d，记 x 1=

[ϑ ω η η̇ ] T为神经网络的输入，选用高斯径向

基函数，表达式为

χ i( x 1 )= exp ( - ( )x 1- c i
T( )x 1- c i
2σ 2i ) （5）

式中：χ i( x 1 )为第 i个神经元的输出；c i为第 i个神经

元高斯函数的中心向量；σi 为第 i个神经元的标准

化常数。

综合扰动d由RBF神经网络实现高精度逼近：

d= wT χ+ υ （6）
式中：w为理想的神经网络的权重系数矩阵；υ为 1
个很小的实数向量，表示神经网络的逼近误差。对

于实际系统，d是未知的，采用 RBF神经网络设计

观测器，对其进行实时的估计拟合，观测器形式为

d̂= ŵT χ （7）

式中：d̂为综合扰动的估计值；ŵT为对应的神经网络

权重系数矩阵，依据自适应律变化，从而实现神经

网络的在线逐步逼近。

ẇ̂= α ( χT) ∗ sT （8）
式中：s为滑模面；α表示与自适应律相关的可调系

数；（）*表示伪逆运算。

由式（6）和式（7）可得干扰估计误差

ed= d- d̂=( wT - ŵT ) χ+ υ= w͂T χ+ υ （9）
式中：w͂表示理想神经网络与实际神经网络权重系

数矩阵的拟合误差。

2.2 控制器设计

滑模控制是 1种广泛应用于航天器控制领域的

控制方法，对于被控对象参数变化、不确定性和外

界干扰等因素均有一定的鲁棒性，以保证系统达到

期望的性能要求。本文采用了 1种新颖的在能达阶

段固定时间收敛至滑模面，在滑动阶段有限时间稳

定至 0附近小领域的滑模控制方法，具体方式为

首先，选择滑模面

s= Η-1ω+ λ ( ϑ+ k0ϑ l ) （10）

式中：ϑ l=[ϕl θl ψl ] T；λ表示可调的滑模面系数。

对 s求导得：

ṡ = λϑ̇+Η-1 ω̇+ λk0 lϑ l- 1 ϑ̇ （11）

式中：ϑ l- 1 ϑ̇=[ϕl- 1 ϕ̇ θ l- 1 θ̇ ψl- 1 ψ̇ ] T。将式（4）代

入式（11）可以得到
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ṡ = λQ-1( ϑ ) ω+ λk0 lQ-1( ϑ ) ( ϑ l- 1ω )+
f (ω，η，η̇)+ u+ d （12）

选择趋近律

ṡ=-k1 sgn | s |
m- k2 sgn | s |

n
（13）

可以得到如下控制律：

u=-λQ-1( ϑ ) ω- λk0 lQ-1( ϑ ) ( ϑ l- 1ω )-
f (ω，η，η̇)- d̂- k1 sgn | s |

m- k2 sgn | s |
n
（14）

基于神经网络干扰观测器的柔性航天器闭环

姿态控制系统结构如图 1所示。

2.3 稳定性分析

引理 1（固定时间稳定［20］） 对于非线性系统

ẋ= f ( x )，如果存在 1个正定函数 V ( x ) ∈ R，使得

如下不等式成立：

V̇ ( x )≤-k1Vm( x )- k2V n( x )+ δ （15）
式中：k1，k2，m，n，δ∈ R 并有 m> 1，n< 1；δ为正常

数，则非线性系统 ẋ= f ( x )是固定时间稳定的。状

态变量 x在固定时间收敛到残差集合D x中

D x=
ì
í
î

ïï

ïïïï
x|V ( x )≤ min

ì
í
î

ïï
ïï( δ
( )1- τ k1 )，

( δ
( )1- τ k1 )üýþïïïïïïüýþïïïïïïïï，0< τ< 1 （16）

收敛时间 t满足

tmax ≤
1

k1( )m- 1
+ 1
k2( )n- 1 （17）

引理 2（有限时间稳定［21］） 对于非线性系统

ẋ= f ( x )，如果存在 1个正定函数 V ( x ) ∈ R，使得

如下不等式成立：

V̇ ( x )≤-κ1V ( x )- κ2V μ( x ) （18）
式中：κ1、κ2表示与收敛时间相关的设计参数。

系统有限时间稳定，且稳定时间满足

t≤ 1
κ1 ( )1- μ

ln
κ1V ( )x ( )0 + κ2

κ2
（19）

引理 3 给定向量 x r =[ x1 x2 ⋯ xp ] T 和

常 数 ε> 0，有 如 下 结 论 ：如 果 0< ε< 1，则 有

(∑q=1p | xq | ε)≥ (∑q=1p || xq ) ε；如果 ε>1，则有 ( )∑
q=1

p

|| xq
ε
≥

p1- ε(∑q= 1p || xq ) ε。
定理 1 针对柔性航天器姿态动力学系统（4），

基于滑模面（10）和 RBF神经网络干扰观测器（7）设

计得到滑模控制器（14），可使得闭环系统在固定时

间收敛至滑模面、在有限时间稳定到 0附近的 1个小

邻域内，实现柔性航天器的姿态稳定与振动抑制。

证明：首先，证明系统状态在固定时间收敛至

滑模面。

选择 Lyapunov函数

V 1 =
1
2 s

T s+ 1
2α e

T
d ed （20）

对V 1求导有

V̇ 1=

sT ( λϑ̇+Η-1 ω̇)+ 1
α ( ẇ͂T χ )

T
ed= sT ( λQ-1( )ϑ ω+

)λk0 lQ-1( )ϑ ( )ϑ l-1ω + f ( )ω，η，η̇ + u+ d +
1
α (- ẇ̂T χ ) T ( w͂T χ+ υ)=

sT

æ

è

ç

ç

ç

ç
çç
ç

ç

ç

ç
ö

ø

÷

÷

÷

÷
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÷

÷

÷

÷
λQ-1( )ϑ ω+ f ( )ω，η，η̇ +
λk0 lQ-1( )ϑ ( )ϑ l-1ω + d+

( )-λQ-1( )ϑ ω- λk0 lQ-1( )ϑ ( )ϑ l-1ω -

f ( )ω，η，η̇ - d̂- k1 sgn || s m- k2 sgn || s n

+

1
α (- ẇ̂T χ ) T ( w͂T χ+ υ)=
sT (- k1 sgn | s |

m- k2 sgn | s |
n+ ( w͂T χ+ υ) )+

1
α (- ẇ̂T χ ) T ( w͂T χ+ υ) （21）

代入式（8），可得：

图 1 柔性航天器闭环姿态控制系统结构图

Fig. 1 Block diagram of the closed-loop attitude control

system for flexible spacecrafts
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V̇ 1 = sT ( - k1 sgn | s |
m- k2 sgn | s |

n)=
-k1| s |

m+ 1 - k2| s |
n+ 1

（22）
由引理 3可得：

V̇ 1 ≤-(2m+ 12 k1)V m+ 1
2

1 - (2 n+ 12 31- n
2 k2)V n+ 1

2
1 （23）

由引理 1可知，闭环系统在固定时间收敛到滑

模面。

其次，证明到达滑模面后，系统状态在有限时

间收敛到 0附近。

系统状态到达滑模面，则有 s= 0，选择 Lyapu‑
nov函数

V 2 =
1
2 ϑ

Tϑ （24）

对式（24）求一阶导得：

V̇ 2 = ϑT ϑ̇= ϑTQ-1( ϑ ) ω=
ϑTQ-1( ϑ ) Η ( - λϑ- λk0ϑ l )=
-λϑTQ-1( ϑ ) Ηϑ- λk0ϑTQ-1( ϑ ) Ηϑ l （25）

由于 Q-1( ϑ ) Η 有界，即 Q-1( ϑ ) Η≤ λ̄I3× 3，则

式（25）可表示为

V̇ 2 ≤-2λλ̄ ( 12 ϑTϑ)- 2 l+ 12 λλ̄k0 ( 12 ϑTϑ)
l+ 1
2

≤-λ0V 2 - λ1(V 2 )
l+ 1
2 ( 26 )

式中：λ̄、λ0和 λ1分别表示矩阵 Q-1Η的最大特征值

及与其对应系数的乘积。

由引理 2可知，系统状态收敛于滑模面后，能够

在有限时间内稳定在平衡点附近的小邻域。

3 仿真试验及结果分析

3.1 仿真结果

本节基于柔性航天器闭环姿态动力学，利用所

设计的控制器进行数值仿真，验证所提出方法的有

效性。航天器的动力学参数见表 1。
选择惯性矩阵 J，耦合矩阵 Δ、Δ p参数信息为

J=
é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

ú350 3 4
3 280 10
4 10 190

Δ=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú6.456 37 -1.256 19 1.116 87 1.236 37
1.278 14 0.917 56 2.489 01 -0.836 74
2.156 29 -1.672 64 -0.836 74 -1.125 03

Δ p =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú2.342 552
-0.422 537
3.912 984
7.026 176

× 10-2

式中：J的单位为 kg ⋅ m2；Δ的单位为 kg ⋅ m；Δ p 的

单位为 kg ⋅ m ⋅ s-2 ⋅ V-1。
航 天 器 的 惯 性 参 数 不 确 定 性 假 设 为 δJ=

(0.01+ 0.01sin ( 0.01t ) ) J，外界干扰假设为

d 0 =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú10-3 × sin ( )0.05t - 0.03
10-3 × ( )0.5cos ( )0.05t + 0.5sin ( )0.01t + 0.03

10-3 × cos ( )0.05t - 0.03
式中：d 0的单位为N ⋅m。

选择柔性航天器初始状态：

ϑ=[ 0.3 -0.3 0.5 ] T

ω=[-0.1 0.1 -0.08 ] T

η=[ 0.001 0.001 -0.01 -0.01 ] T

η̇=[-0.01 -0.01 0.001 0.001 ] T

控制力矩上限 uimax= 5 N ⋅m，其他相关参数表示如下：

λ= 15，k0 = 1，k1 = 1.5，k2 = 0.9
m= 3，n= 0.5，α= 0.2，b= 4
c1 =[ ]1，2，4，8，- 1，- 2，- 4，- 8 T

c2 =[ ]1.5，2.5，3.5，4.5，5，6，- 0.5，- 1.5，- 2.5 T

c= é
ë
êêêê ù

û
úúúúc1

c2

F a =[ ]3.153 3 -0.571 4 5.367 4 9.338 9 T

F b =[ ]1.097 6 0.196 5 1.808 6 3.087 3
可以得到如图 2~图 7所示的仿真结果。

为进一步表明所设计基于神经网络干扰观测

器的滑模控制策略（Neural Network Sliding Mode
Control，NNSMC）所具有的良好性能，利用由经典

线性滑模面设计的滑模控制器（Standard Sliding
Mode Controller，SSMC）进行对比仿真，引入范数

指标函数 ϖ̄= ϖ
2
综合对比 2种方法的控制效果，

仿真结果如图 8~图 11所示。

表 1 柔性动力学参数

Tab. 1 Flexible dynamic parameters

模态

1阶模态

2阶模态

3阶模态

4阶模态

固有频率/(rad·s−1)
0.768 1
1.103 8
1.873 3
2.549 6

阻尼比

0.005 607
0.008 620
0.012 830
0.025 160
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3.2 结果分析

图 2~图 5描述了在基于神经网络干扰观测器的

滑模控制器作用下，柔性航天器姿态动力学系统的变

化曲线。图 2和图 3描述了柔性航天器姿态角和姿态

角速度的变化特性，在较大初始状态下姿态角大约在

100 s收敛到 0附近的小邻域内，姿态角速度大约在

50 s左右收敛到较小范围内，再逐步稳定。当航天器

逐步趋于稳定时，姿态角的稳定精度小于 1×10−6 rad，
姿态角速度的稳定精度小于 5×10−5 rad/s。

图 4和图 5描述了柔性航天器振动模态和模态速

度的变化特性，在非零初始状态下，振动模态及模态

速度大约在 300 s左右全部收敛到较小的范围内，并

在其中震荡波动，三阶和四阶模态具有较快的收敛速

度，大约在 30 s左右收敛，而一阶、二阶模态收敛速度

较慢，收敛过程需经过大幅震荡。稳定状态下，一阶

和二阶模态的稳定精度小于 1×10−5，三阶和四阶模

态的稳定精度小于 2×10−6，一阶、二阶的模态速度小

于 4×10−4，三阶和四阶的模态速度小于 8×10−5。

图 2 姿态角变化曲线

Fig. 2 Time response curves of the attitude angles

图 3 姿态角速度变化曲线

Fig. 3 Time response curves of the angular velocities

图 4 模态位移变化曲线

Fig. 4 Time response curves of the vibration modes

图 5 模态速度变化曲线

Fig. 5 Time response curves of the modal velocities

图 6 控制力矩变化曲线

Fig. 6 Time response curves of the control torques

图 7 干扰估计误差变化曲线

Fig. 7 Time response curves of the disturbance

estimation errors
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图 6和图 7描述了控制力矩的变化曲线。控制

力矩在输入饱和最大力矩不超过 5 N·m的约束条

件下，能够满足控制任务的需求，使系统达到稳定

状态。图 7描述了基于神经网络干扰观测器的观测

误差曲线，根据所设计的神经网络与自适应律，观

测误差逐步减小直至收敛到 0附近，干扰估计值近

似于真值，表明所设计的观测器具有良好的干扰估

计效果。

图 8~图 11描述了 NNSMC和 SSMC在姿态

角、姿态角速度、模态、模态速度等方面的对比仿真

变化曲线。从对比仿真结果可以发现，对于姿态角

及姿态角速度 NNSMC相比于 SSMC具有更为光

滑的收敛变化曲线，超调量较小，能够满足更快速

收敛的性能要求；且在稳定状态下，由于神经网络

干扰观测器的高精度估计与补偿效果，NNSMC控

制效果远高于 SSMC且具备更好的抗抖振能力。

在对于振动模态及模态速度，NNSMC收敛时间与

SSMC基本相同，但在收敛过程中振动更为明显，

相比于 SSMC依靠自身鲁棒性抵抗干扰的作用，

NNSMC可利用神经网络干扰观测器实现实时的控

制补偿，因此具有更高的稳定精度。

由上述仿真结果，可以验证在惯性参数不确定

性、外界干扰、输入饱和等复杂情形的共同作用下，

所设计的基于神经网络干扰观测器的柔性航天器

滑模控制器，在航天器姿态稳定、振动抑制与干扰

估计方面的有效性，实现了高精高稳的柔性航天器

姿态控制。

4 结束语
本文研究了在惯性参数未知、外界干扰、输入饱

和等复杂情形下，柔性航天器的高精度姿态控制问

题。首先，基于利用压电输入实现主动振动抑制的

柔性航天器动力学模型，将惯性参数不确定性作为

扰动项与标称参数分离，进而与外界干扰结合构建

综合扰动项；其次，利用RBF神经网络设计干扰观测

器，基于参数自适应律在线进行干扰估计，设计固定

时间收敛、有限时间稳定的滑模控制器，进行航天器

的姿态稳定控制与干扰补偿抑制；最后，实现了柔性

航天器的高精高稳姿态控制与振动抑制。但本文未

考虑实际在轨运行过程中航天器的轨道-姿态-模态

耦合作用、执行机构故障、部分信息未知的约束情

图 8 姿态角范数指标对比曲线

Fig. 8 Comparison of the attitude angle norm-index

图 9 姿态角速度范数指标对比曲线

Fig. 9 Comparison of the angular velocity norm-index

图 10 模态位移范数指标对比曲线

Fig.10 Comparison of the modal displacement

norm-index

图 11 模态速度范数指标对比曲线

Fig. 11 Comparison of the modal velocity norm-index
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形，因此后续研究将考虑轨道-姿态-振动一体化柔性

航天器抗干扰容错控制相关技术问题。
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