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摘要 针对柔性航天器挠性附件振动与姿态机动耦合降低控制精度的问题, 给出了一种混合分力合成主动振动

控制方法, 给出了若干定理并进行了理论证明. 其次, 系统参数波动及随机干扰因素不可忽略, 对经典滑模控制器

进行优化, 形成一种新型自适应-滑模变结构控制器. 为应对控制力矩抖振和系统参数鲁棒性差等缺点, 引入新型

滑模边界层和力矩更新率. 最后, 提出了将混合分力合成方法与姿态控制相结合的策略. 借助压电智能材料实现

两者的联合应用. 仿真结果表明, 改进的滑模变结构控制器可有效降低参数变动及外干扰影响, 结合混合分力合

成方法后, 柔性附件残余振动得到了明显的控制, 进一步提高了姿态精度.
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1 概述

随着航天技术的发展, 当前柔性航天器附件趋向

大型化、轻质化, 此类低阻尼柔性结构刚柔耦合特性

明显
[1]. 在姿态机动、变轨等空间任务执行过程中, 容

易产生残余振动且难以迅速衰减, 另外, 柔性航天器系

统参数不确定性和外干扰影响不可忽视, 这都将对航

天器系统稳定性和姿态精度造成明显的影响.
近年来众多学者对柔性航天器的主动振动控制和

姿态控制方法开展了大量研究. 在柔性附件主动振动

控制方面, 分力合成主动振动控制方法以其简单、有

效的突出优势受到广泛关注. 分力合成方法的核心思

想是按照一定规则将合力拆分成分力并进行重新组

合, 使各分力引起的系统振动最终相互抵消, 达到振动

控制的目的. 该方法由Liu等人
[2]
最先于1988年提出,

随后将该方法应用到了绕单轴转动的柔性系统姿态控

制中, 获得了较好的振动控制效果. 蔡晓雷
[3]
以空间交

会对接任务为背景, 用分力合成方法对任务中柔性附

件的振动问题进行了有效控制. 考虑到柔性系统存在

参数变动的情况, 陕晋军等人
[4,5]

给出了分力合成方法

对参数变动鲁棒性提升的改进和证明. 随后多位学者

对分力合成方法的应用做了拓展性研究
[6–9], 虽然分力

合成方法对柔性附件振动控制效果明显, 但受到开环

控制特性的影响, 难以直接应用到航天器高精度姿态
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控制中.
针对现代柔性航天器对快速、高精度姿态控制的

需求, 自适应控制
[10–12]

、滑模变结构控制
[13,14]

、最优

控制
[15,16]

、非线性控制及复合控制等方法近来得到了

广泛的应用
[17,18]. 其中, 滑模变结构控制方法是一种优

势较明显的鲁棒性控制方法, 众多学者对其在姿态机

动控制方面的应用进行了大量探索 . Magan t i和
Singh[19]提出可将飞行器俯仰角及其一阶导数看作输

出变量, 通过最小系统相位推导得出新型俯仰角控制

率, 确保系统参数稳定. Chen和Huang[20]针对受连续扰

动航天器因残余振动明显进而影响姿态精度的问题,
探索了将鲁棒控制与自适应方法相结合的可行性 .
Zhu等人

[21]
重点针对参数波动对姿态精度影响明显的

问题, 提出以不同滑模控制器分别实现扰动估计和姿

态控制. 虽然滑模变结构控制器在姿态机动控制方面

具备明显优势, 但仍然存在输出控制力矩颤振及无法

同时对柔性附件残余振动抑制的问题. 智能压电材料

技术的发展, 为主动振动控制方法的应用提供了新的

解决途径
[22–26].

综上所述, 基于当前研究现状和实际需求, 针对当

前面临的实际问题, 本文主要工作如下.
(1) 针对由系统参数不确定性和外部干扰引起的

输出力矩颤振问题, 提出一种改进的自适应滑模变结

构控制(Adaptive Sliding Mode Variable Structure Con-
troller, ASMVSC)策略. 降低了输出力矩对参数准确性

的依赖, 提高了对外部干扰的鲁棒性.
(2) 为抑制柔性附件残余振动, 提出混合分力合成

(Mixd Component Synthesis Vibration Suppression,
MCSVS)方法. 该振动控制策略与其他现有策略的最

大不同在于, 在智能压电材料的辅助下能够同时完成

姿态控制和对柔性附件残余振动的抑制.
本文第2节给出了柔性航天器的动力学模型, 第3

节介绍了MCSVS方法和主动振动控制器, 第4节中给

出了改进的ASMVSC及其稳定性证明. 第5节通过仿

真算例验证了提出的控制策略的有效性. 最后给出文

章结论.

2 系统动力学建模

柔性航天器一般可以看作簇状系统, 太阳能帆

板、柔性天线等为主要的柔性附件. 柔性航天器主要

包括中心刚体和连接在中心刚体上的柔性附件. 带柔

性附件的航天器可以简化成为如图1所示的二维示

意图.
图1中, 灰色方框表示中心刚体. 椭圆虚线表示柔

性附件发生柔性变形前的状态, 椭圆实线表示柔性附

件经柔性变形后的状态. 在惯性坐标系OXYZ中对模型

进行矢量描述, 不失一般性, 假设柔性附件上有一质量

微元dm, R表示从惯性坐标系原点至柔性附件上任意

质量微元dm的矢径, w表示柔性附件上质量微元dm的
柔性变形量. 采用牛顿-欧拉方法对柔性航天器进行动

力学建模, 引入四元数描述航天器姿态. 柔性航天器动

力学模型可表示为式(1)[27]:

( )
q

q

u

q
q

I q

J ¨ J T u
¨ C K

= 1
2 +

,

+ + ( + ) = + ,
+ + + = ,

(1)3

0
T

0
×

T × T

p p

式中, J为系统不考虑柔性附件相对中心刚体转动的惯

量矩阵; ω为系统姿态角速度; δ为柔性附件振动与系

统姿态运动的耦合矩阵; η为模态坐标向量; C和K分

别为系统阻尼阵与刚度阵; δp为压电智能材料电压输

入与柔性附件振动耦合矩阵; T为控制力矩.

3 混合分力合成主动振动控制方法

3.1 混合分力合成原理

不失一般性, 以式(2)所示的有阻尼二阶振动系统

为例

x x x F t¨ + 2 + = ( ). (2)n n
2

首先给出两个关于混合分力合成的定理:

图 1 簇状柔性航天器模型示意图
Figure 1 Clustered flexible spacecraft model.
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定理1 对有阻尼二阶振动系统,零初始状态下, 若
将振动的半周期划分成均等的n份(n为奇数), 在每份

起点或与起点延后整倍周期处, 依次作用正负值顺序

变更的n个形式相似的分力, 则当合成力作用结束时,
系统无残余振动.

定理2 对有阻尼二阶振动系统,零初始状态下, 若
将振动周期划分成均等的n份(n为偶数), 在每份起点

或与起点延后整倍周期处, 依次作用正负值顺序变更

的n个形式相似的分力, 则当合成力作用结束时, 系统

无残余振动.
证明: 由于混合分力合成方法中分力的方向有正

有负, 因此, 按照n的奇偶性, 各分力的作用时间为

i n q n

i n q n

i q

=
( 1)1 + 2 ,   ,

( 1)1 2 + 2 ,   ,

       = 1, 2, … ;  = 0, 1, ….

(3)i
d i d

d i d

i

作用力可表示为

F t f t u t( ) = ( 1) e ( ) ( ). (4)
i

n
i

i i
=1

+1 n i

系统解析解为

( )

[ ]

X t f

t

( ) = 1 ( 1) e

×e sin ( ) d . (5)

d i

n t i
i

t
d

=1 0
+1

( )

n i

n

将每个分力按半周期划分成k段, 则式(5)可描

述为

( ) [ ]

X t

f t

( ) = 1 ( 1) e

× e sin ( ) d . (6)

d i

n

j

k

j

j i

i
t

d

=1 =1 +( 1)

+ +1

( )

i d

i d n i

n

对式中变量做变量代换:

j= ( 1) . (7)i i d

经变量代换后, 系统响应可表述为

X t

f j

t j

( ) = 1 ( 1)

×e + ( 1) e

×sin ( 1) d . (8)

d i

n

j

k
i

i d

t j

d i d i i

=1 =1 0
+1

( 1)

d

n i n i i d

积分运算只受积分计算上下限的影响, 因此, 对

式(8)中ηi下标忽略并设

t j= ( 1) . (9)d d

最终, 系统响应解析解可表述为

X t f j( ) = 1 + ( 1)

×e

× ( 1) sin( )d . (10)

d j

k

d

t j

i

n
i

d i

=1 0

( 1)

=1

+1

d

n d

当n取奇数时, 系统响应最后求和项可以进一步简

化为

i
n

g
n

g n
n

( 1) sin
( 1)

= sin
2

+ sin
(2 1 + )

. (11)

i

n
i

g

n

g

n

=1

+1

=0

( 1)/2

=1

( 1)/2

考虑关系式:

i
n

i
n

sin
( 1)2

= 0,

cos
2( 1)

= 0.
(12)i

n

i

n

=1

=1

则求和项为

i
n

i
n

( 1) sin
( 1)

= sin
2( 1)

= 0. (13)

i

n
i

i

n

=1

+1

=1

因此, 当n取奇数时, 所有分力结束后, 系统响应为

0. 证毕.
当n取偶数时, 式(9)可以表示为

X t f j

i
n

( ) = 1 + ( 1)

×e

× ( 1) sin
2( 1)

d . (14)

d j

k

d

t j

i

n
i

=1 0

( 1)

=1

+1

d

n d

考虑关系式:
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y

y

sin( ) = e e
2j ,

cos( ) = e e
2 ,

(15)

y y

y y

j j

j j

式中, j= 1为复数单位, 式(14)中最后的求和项可进

一步展开为

i
n

( 1) sin
2( 1)

= 1
2j e 1 e

1 e e 1 e
1 e

1
2j

e e (1 e )
1 e

e e (1 e )
1 e

. (16)

i

n
i

n n

n

n

n

n

=1

+1

j 2 j

4 j/
j 2 j

4 j/

j
2 j/ 2 j

4 j/

j
2 j/ 2 j

4 j/

考虑到:

e = cos( 2 ) + jsin( 2 ) = 1,
e = cos(2 ) + jsin(2 ) = 1.

(17)
2 j

2 j

可得, 式(14)最终结果同样为0.
至此, 混和分力合成方法对有阻尼系统的应用有

效性得以完成证明. 为体现分力合成方法最基本原理,
考虑令n=2及n=3, 各分力、合力及相应响应随时间变

化如图2–5所示.

3.2 混和分力合成主动振动控制器

为了便于展示控制器的控制效果, 这里取n=2. 针
对式(1)中第3式表示的振动方程, 以第一阶振动为对

图 2 (网络版彩图) n=2时, 合力和分力随时间变化示意图
Figure 2 (Color online) Time-varying components and synthesis at n=2.

图 3 (网络版彩图) n=2时, 合力及各分力对应的系统响应
示意图
Figure 3 (Color online) Response of components and synthesis at n=2.

图 5 (网络版彩图) n=3时, 合力及各分力对应的系统响应
示意图
Figure 5 (Color online) Response of components and synthesis at n=3.

图 4 (网络版彩图) n=3时, 合力和分力随时间变化示意图
Figure 4 (Color online) Time-varying components and synthesis at n=3.
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象, 令其右侧遵循分力合成规则:

( )u F F F( ) = = + . (18)
i ip p 1 2

考虑到第i阶振动阻尼系数的影响, 有

F F= e e , (19)st
2

1
1

i

i
2 2

式中, t =
1 i

2 2
.

因此, 各分力的取值应满足如下规则:

F t F t t( ) + ( + ) = ( ). (20)1 2 2

使压电智能材料的电压输入值满足式(18)和(20)
的要求, 则将能够实现对系统柔性附件残余振动的主

动抑制.

4 改进的自适应滑模变结构控制器设计

本节将给出一种改进的自适应滑模变结构控制

器, 并对闭环系统的稳定性给出证明.
设定有如下形式表示的转换函数:

S x I F x( ) = , (21)3×3 3×3

式中, F3×3为正定的对称矩阵. 为更好地适应实际工程

需求, 将自适应控制率与滑模变结构控制方法相结合,
给出如下形式所示的自适应滑模变结构控制器:

u PS S
S= + , (22)

2

式中, P和τ为控制器的参数, 参数ε满足以下规则:

q= + + , (23)0 1 2 2 2

p S= , (24)0 0 2

p S q= , (25)1 1 2 2

p S= , (26)2 2 2 2

式中, pi>0 (i=0, 1, 2), 参数取值情况与系统实际状态

有关.
定理3 针对式(1)所表示的柔性航天器动力学模

型, 在考虑参数不确定性和有外干扰的情况下, 式(22)
所示的自适应控制器能使系统快速完成期望的姿态机

动任务.

证明: 构造Lyapunove函数:

V p p pS JS= 1
2 + + + , (27)T 0

2

0
1
2

1
2
2

2

式中, =i i i.
与转换函数式(21)相结合, 整理可得

( )V q

p

S Fq S J FJ I q

S d S u

= ( ) + 1
2 +

+ + . (28)
i

i i

i

T ×
0 3

×

T T

=0

2

考虑到STS×=0, 于是, 式(28)可进一步简化:

( )V q

p

q

p

S F q J FJ I q

S d S u

q I q J S F

S d S u

= + 1
2 +

+ +

+ 1
2 +

+ + . (29)

i

i i

i

i

i i

i

T ×
0 3

×

T T

=0

2

×
2 0 3

×
2 2 2 2 2

T T

=0

2

依据向量二范数性质, 四元数具有如下特点:

q
q
q I

1,
+ 1.

(30)×
0 3

将式(30)代入式(29)有

( )V
p

S q S u+ + + . (31)
i

i i

i
2 0 1 2 2

T

=0

2

将未连续化的自适应滑模变结构控制器表达式代

入上式并进行整理, 可得

( )

( )
( )

V S PS S S
S

S q
S S q S

S PS S q
S q S

S q S
S PS

( )

+ + +

= ( ) + +

+ + +

= . (32)

T T

2

2 0 1 2 2 2

0 2 1 2 2 2 2 2
T

2 0 1 2 2 2

2 0 1 2 2 2 0 2

1 2 2 2 2 2
T

由于P为正定对称矩阵, 因此可得V 0, 其稳定性

证毕.
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系统在滑模面S(x)=0上将保持稳定状态.
证明: 根据前文可得

V t V0 < ( ) (0) < . (33)

根据积分关系式 V V t V( )d = ( ) (0)
t

0
, 可得

V V( )d (0). (34)
t

0

将式(32)代入式(34), 经整理可得

VS PSlim d lim (0). (35)
t

t

t+ 0
T

+

结合Barbalat引理内容, 可得

S 0lim = . (36)
t +

得证.

通过对系统状态变量和转换函数的整合, 可得

Fq= . (37)

将式(37)代入式(1)第1式, 引入参数矩阵F=diag[f,
f, f], 可得

( )
( )f q q f

q f f q

q I q q q

q q

= 1
2 + = 1

2 ,

= 1
2 ( ) = 1

2 1 .
(38)

0 3
×

0

0
T

0
2

设定q0=q0(t), ts为动点到达切换平面的时刻, 对

式(38)第2式求积分:

q t q t
q t q t t t( ) = 1 2(1 ( ))e

1 + ( ) + (1 ( ))e ,  . (39)
f t t

f t t0
0 s

( )

0 s 0 s
( ) s

s

s

显然, 当 qlim = 1
t + 0 时, 系统将到达平衡点x=0.

5 算例分析

为验证本文所提出控制方法的有效性, 本节给出

典型柔性航天器在不同条件、不同控制器下姿态机动

及柔性附件残余振动的分析对比.

5.1 参考控制器控制效果分析

式(40)和(41)分别给出了考虑和不考虑参数不确

定性的转动惯量矩阵:

J =
355.46 20.28 0.1933

20.28 210.3467 9.1567
0.1933 9.1567 266.39

(kg m ), (40)2

J =
355.46 × rand 20.28 0.1933

20.28 210.3467 × rand 9.1567
0.1933 9.1567 266.39 × rand

   (kg m ) ,   (0.9 rand 1.1). (41)2

系统固有频率为ω=[0.7681 1.1038 1.8733 2.5496](rad/s).
阻尼系数为ζ=[5.607 8.62 12.83 25.16]×10−3. 系统耦合

矩阵为

( )=
6.45637 1.27814 2.15629
1.25619 0.91756 1.67264
1.1687 2.48901 0.83674
1.23637 2.6581 1.12503

 kg  m/s , (42)2

( )=
2.342552
0.4225368
3.912984
7.026176

× 10 kg m/(Vs ) . (43)p
2 2

外干扰力矩设定为

t
t t t

t t t
t t t

T( ) =
3 + 4cos(0.2 ) cos(0.4 ) + 2 sin(0.11 )

4 + 3sin(0.2 ) 2cos(0.4 ) + cos(0.11 )
3 + 4sin(0.2 ) 3sin(0.4 ) + 2 sin(0.11 )

1

2

3

       × 10 (N m). (44)3

柔性航天器姿态要求从Q0=[0.25882 −0.31339
0.78347 −0.47008]机动至Q=[1 0 0 0].

(1) 情况A: 标准控制器控制下不考虑参数不确定

性和外干扰力矩的系统姿态机动过程

有如下所示标准控制器:

µu P S H S
S= + , (45)b b

2

式中, Pb=diag(Pb1, …, Pbi, Pbi>0), H=diag(H1, …, Hi,
Hi>0), μ和γ均为设定参数.

取Pb=diag(15,15,15), H=diag(1.5,1.5,1.5),
μ=1, γ=3.

图6给出了情况A下柔性航天器系统姿态机动过

程典型参数变化情况.
如图6(a)–(d)所示情况A下柔性航天器的姿态机动

情况. 图6(a)中, 四元数在40 s左右到达期望状态. 在

图6(b)中, 滑模面数值下降迅速. 图6(c)给出了以5 N m
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为上下界的控制力矩输出情况. 图6(d)为柔性航天器

三轴角速度变化情况, 从角速度变化波动比较明显.
(2) 情况B: 标准控制器控制下考虑参数不确定性

和外干扰力矩的系统姿态机动过程

图7给出了情况B下柔性航天器系统姿态机动过

程典型参数变化情况.
从仿真结果来看, 相比于情况A中的结果, 情况B

中参数收敛时间要更长, 需要在第50 s左右系统才能

进入稳定状态, 相比于情况A延迟了10 s. 图7(c)中所

示的控制力矩在姿态机动开始阶段颤振现象非常明

显. 从对比结果可以看出, 当引入参数不确定性和外干

扰后, 将对系统姿态机动过程中的精度产生不利的

影响.

5.2 改进的滑模变结构控制器效果分析

本节仿真验证中, 系统参数及初始条件选取与情况

B中的条件相同. 控制器式(22)中, P=diag(200, 200,
200), τ=0.5, 其余参数为计算过程变量. 图8给出了在

改进的滑模变结构控制器作用下, 柔性航天器系统姿

态机动过程主要参数变化情况.
收敛时间方面, 在改进滑模变结构控制器作用下,

收敛时间明显减少. 在40 s之后, 四元数波动范围降至

2×10–3之内. 相比于同时间段内情况B中2×10–2的范围,
幅值降低了1个数量级, 体现了更高效的收敛效率.

图 6 (网络版彩图)情况A仿真结果. (a)四元数随时间变化情况; (b)滑模面随时间变化情况; (c)控制力矩随时间变化情况; (d)
角速度随时间变化情况
Figure 6 (Color online) The simulation results of case A. (a) Quaternion; (b) the results of sliding surface; (c) output control torques; (d) angular
velocity.
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图8(c)给出了控制力矩输出变化情况. 相比于情况B中
带有明显颤振现象的输出力矩, 经改进的滑模变结构

控制器优化后, 整个调姿过程输出力矩变化更加平稳.
图8(d)给出了角速度变化情况, 能够看出其达到稳定

状态的速度进一步提升. 通过仿真结果对比得出, 改

进的滑模变结构控制器能够更好地适应存在参数不确

定性和外干扰力矩情况的系统.

5.3 MCSVS主动振动控制方法效果分析

为了保证对比效果, 本节所选用的初始条件及参

数与前面小结中情况相同. 图9给出了在MCSVS控制

方法和改进的滑模变结构控制器同时控制作用下的仿

真分析结果.
同时考虑MCSVS方法和AMSVSC方法后, 四元数

收敛速度更快, 而且变化过程更加平滑, 进一步避免了

柔性附件姿态机动过程的残余振动累积. 从图9(b)滑
模面变化过程可以看出姿态机动过程中系统稳定性较

之前情况得到了明显提升. 图9(c)所示的控制输出力

矩颤振现象明显降低. 图9(d)给出了柔性航天器角速

度变化情况, 通过MCSVS方法和AMSVSC方法的联

合应用, 柔性附件残余振动得到了明显抑制, 使转动

角速度在姿态机动结束后的波动幅度进一步降低, 提

升柔性航天器系统的姿态精度. 分析结果表明, 结合

MCSVS和AMSVSC后, 系统稳定性明显提升.

图 7 (网络版彩图)情况B仿真结果. (a)四元数随时间变化情况; (b)滑模面随时间变化情况; (c)控制力矩随时间变化情况; (d)
角速度随时间变化情况
Figure 7 (Color online) The simulation results of case B. (a) Quaternion; (b) the results of sliding surface; (c) output control torques; (d) angular
velocity.
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为了更准确地评估MCSVS方法对柔性附件振动

的抑制情况, 我们给出考虑和不考虑MCSVS方法下,
柔性附件的能量变化对比情况.

以模态坐标表示的柔性附件振动能量可表述为

E K= + . (46)T T

考虑和不考虑MCSVS方法情况下, 式(46)表示的

柔性附件能量变化如图10和11所示.
考虑MCSVS方法后, 整个姿态机动过程中柔性附

件振动能量降低明显, 下降幅度大. 通过对比, MCSVS
方法对柔性附件振动抑制效果十分明显.

将上述仿真结果以表格形式进行整理, 不同分析

条件下, 仿真分析结果如表1所示.
由以上分析及对比表格显示内容可见, 本文所提

出的方法及MCSVS与AMSVSC联合应用策略对姿态

精度提升及残余振动控制具有明显效果.

6 结论

针对柔性航天器在参数不确定、外干扰条件下姿

态机动精度需进一步提升和柔性附件振动对姿态精度

影响明显的问题, 本文提出了一种将MCSVS方法和

AMSVSC方法相结合的控制策略, 能够实现在提升姿

态机动控制精度的同时实现对柔性附件振动的控制.

图 8 (网络版彩图)考虑改进的滑模变结构控制器的仿真结果. (a) 四元数随时间变化情况; (b) 滑模面随时间变化情况; (c) 控
制力矩随时间变化情况; (d) 角速度随时间变化情况
Figure 8 (Color online) The simulation results with AMSVSC. (a) Quaternion; (b) the results of sliding surface; (c) output control torques; (d)
angular velocity.
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图 9 (网络版彩图)考虑混合分力合成和改进的滑模变结构控制器的仿真结果. (a) 四元数随时间变化情况; (b) 滑模面随时间
变化情况; (c) 控制力矩随时间变化情况; (d) 角速度随时间变化情况
Figure 9 (Color online) The simulation results with MCSVS and AMSVSC. (a) Quaternion; (b) the results of sliding surface; (c) output control
torques; (d) angular velocity.

图 10 (网络版彩图)振动能量变化情况对比
Figure 10 (Color online) Vibration energy under AMSVSC with and
without MCSVS.

图 11 (网络版彩图)前三阶模态左边变化情况对比
Figure 11 (Color online) Mode displacement under AMSVSC with
and without MCSVS.
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为了解决传统滑模变结构控制器控制输出力矩颤振的

问题, 将自适应控制率与滑模变结构控制相结合, 提出

了改进型滑模变结构控制器, 通过Lyapunove判定定理

完成了对新控制方法稳定性的证明. 为降低姿态机动

过程引起的柔性附件残余振动, 提出将MCSVS控制方

法和智能压电陶瓷相结合应用的方式. 为了证明新提

出控制策略的效果, 进行了仿真分析. 仿真结果表明,
应用新控制策略后, 控制输出力矩波动得到明显降低,
柔性附件振动显著降低, 最终输出控制力矩变化更加

平滑. 通过新控制策略的应用, 姿态机动完成后, 在考

虑参数不确定性和外干扰情况下, 系统姿态精度得到

提升.
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Flexible spacecraft attitude maneuver via adaptive sliding mode
control and mixed component synthesis vibration suppression

DONG Chao, XU ShiJie*, WANG Hao, ZHANG MingXing & XUE Pu
Beijing Institute of Space Long March Vehicle, Beijing 100076, China

A mixed component synthesis vibration suppression method (MCSVS) is proposed to solve the problem of residual
vibration of flexible attachments, which is difficult to control effectively. Theorems and inferences are provided, and their
proofs are performed. Aiming at the problem that the attitude controllers cannot suppress the vibration of flexible
attachments in spacecraft attitude maneuver, a strategy combining the MCSVS method with an attitude control method is
proposed. Considering the existence of moment of inertia variation and external disturbance of spacecraft, an adaptive
sliding mode variable structure controller is proposed. By introducing a sliding mode boundary layer and the update rate
of the torque parameter, the disadvantages of torque chattering and parameter dependence are eliminated. Finally, the
joint application of the MCSVS method and the adaptive variable structure controller is realized with the assistance of
piezoelectric intelligent materials. Simulation results show that the control strategy without the MCSVS method cannot
suppress the vibration of flexible attachments. After combining the MCSVS method with the attitude control method, the
residual vibration is well controlled, and the attitude accuracy is improved.

flexible spacecraft, mixed component synthesis vibration suppression (MCSVS) method, active vibration
suppression-adaptive sliding mode control
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