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摘要:针对航天器快速姿态机动控制问题,考虑存在参数不确定性、外部干扰、推力器安装偏差以及控制输入饱
和受限的多约束条件下,提出了一类自适应终端滑模有限时间控制方法,显式地引入推力器输出的饱和幅值,确保
闭环系统在有限时间内快速收敛到滑模面的邻域内;同时,通过引入参数自适应学习律,使得控制器的设计不依赖
于参数不确定性、外部干扰以及推力器安装偏差信息;此外,基于Lyapunov稳定性定理对所提出的控制器进行了理
论分析.并通过给定某型航天器参数进行了数值仿真,结果表明在考虑多约束情况下,系统具有较快的收敛速度,且
具有很好的动态性能,从而验证了所设计方案的有效性、可行性.
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Finite-time attitude maneuver control of spacecraft under control
saturation and misalignment

HU Qing-lei†, LI Bo, ZHANG Ai-hua, ZHANG Zhen-xia
(School of Astronautics, Harbin Institute of Technology, Harbin Heilongjiang 150001, China)

Abstract: An adaptive terminal sliding-mode-based finite-time control scheme is proposed for the attitude maneuver
control of a spacecraft, in which the parameters uncertainty, external disturbances, thruster misalignment and input satu-
ration are taken into account simultaneously. By considering the saturation magnitude of the thruster output, this scheme
ensures the closed-loop for a rapid convergence into the neighborhood of the sliding surface in a finite period of time.
The self-adaptive law for the parameters makes the control design independent of the parameter uncertainty, the external
disturbances and the thruster misalignment. The controller is analyzed by using Lyapunov stability theorem. Numerical
simulation is performed on an aircraft model with given parameters. Experimental results show a rapid-convergence and
desired performances when multiple constraints are considered, thus, validating the effectiveness and feasibility of the
designed scheme.
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1 引引引言言言(Introduction)
航天器的挠性振动和燃料消耗等都会引起转动

惯量的不确定性, 此外也不可避免的受到各种外干
扰的影响,并且执行机构总是存在一定的安装偏差,
因此, 设计使得系统具有较快的收敛性和较强鲁棒
性的控制方案具有重要的理论意义和工程价值.

有限时间控制不仅具有快速收敛的特点, 且具
有更好的鲁棒性和抗干扰性[1–2], 近年来引起了广
泛关注,且在航天器控制上有了一定的应用[3–5]. 文
献 [3]在不考虑外干扰情况下,基于四元数反馈设计
鲁棒控制器可以保证系统在有限时间跟踪目标状

态. 文献 [5]设计了终端滑模控制方法, 可以保证系
统在外干扰的情况下有限时间收敛到包含平衡点的

稳定域内, 但是需要假设干扰的上界是已知的. 然
而,实际系统中的不确定性上界是不能精确获知的,
自适应控制方法的在线学习能力能够很好的解决上

述问题[6–7],但这些已有的研究成果大都是保证渐进
收敛到稳定平衡状态.

针对航天器饱和受限问题,一种方法是通过设计
补偿器来削弱饱和非线性对系统的影响[8]; 另一种
常用的方法是直接法, 即在控制器设计的同时考虑
了系统的饱和特性[9–10]. 文献 [9]针对刚体航天器的
姿态控制问题,基于滑模变结构设计的控制器本身
就满足输入约束条件,即控制力矩始终是小于饱和
幅值的. 文献 [10]在上述基础上,通过引入自适应控
制方法提高了系统的鲁棒性. 但是上述控制器均是
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在假设执行机构能够精确输出的前提下设计的, 然
而在实际中执行机构的安装总是不可避免的存在

安装误差, 且该误差往往对控制精度具有较大的影
响 [11]. 文献[12]针对编队卫星姿态协同控制问题,在
控制器设计时考虑了执行机构的安装误差对系统的

影响,且通过引入自适应更新律对误差进行在线估
计,进而有效的抑制了该误差对系统性能的影响.但
是上述控制器的设计均是使系统的状态变量在无限

时间内渐进稳定到平衡点.

为此, 针对存在参数不确定性、外部干扰、推力
器安装偏差以及控制输入饱和受限等多种约束的姿

态机动控制问题,本文提出了一类自适应终端滑模
有限时间控制方法, 并通过数值仿真验证了本文方
案的有效性与可行性.

2 预预预备备备知知知识识识与与与航航航天天天器器器模模模型型型(The preliminaries
and model of spacecraft)

2.1 有有有限限限时时时间间间定定定义义义与与与引引引理理理(Definitions and lemmas
of finite-time stabilization)
首先, 笔者给出有限时间稳定的相关定义和引

理 [13–15].

定定定义义义 1 考虑如下非线性系统:

ẋ = f(x, u), (1)

其中: x ∈ Rn为状态变量, u为输入变量, f(x)为连
续函数, 且f(0) = 0. 如果系统(1)是Lyapunov稳定
的,且存在时间函数T (x),使得对于所有的t>T (x)
的x(t) = 0恒成立, 则称系统(1)是有限时间稳定
的. 如果对于任意x(t0) = x0,存在ε > 0和T (ε, x0)
< ∞, 使得对于所有t > t0 + T , ‖x(t)‖ < ε恒成立,
则可以说这个非线性系统是实际有限时间稳定的.

引引引理理理 1 针对系统(1), 假设存在一个连续可
微的正定函数V (x) : D → Rn, λ > 0和α ∈ (0, 1),
以及一个包含平衡点的邻域D0 ∈ D使得V̇ (x) +
λV α(x) 6 0,x ∈ D0\{0}成立,则可以认为上述自
治系统是有限时间稳定的; 若D = D0 = Rn, 则系
统为全局有限时间稳定. 令V (x0)为V (x)的初值,

Treach为达到时间,则有Treach 6 V 1−α(x0)
λ(1− α)

.

引引引理理理 2 针对系统(1), 假设存在一个连续可
微的正定函数V (x) : D → Rn, λ > 0, α ∈ (0, 1),
0 < η < ∞使得 V̇ (x) 6 −λV α(x) + η成立, 则可
以说系统(1)是实际有限时间稳定的,且到达时间为

Treach 6 V 1−α(x0)
λθ0(1− α)

, 0 < θ0 < 1.

引引引理理理 3 对实数xi, i = 1, 2, · · · , n和0 < b < 1,
如下不等式恒成立:

(|x1|+ · · ·+ |xn|)b 6 |x1|b + · · ·+ |xn|b.

2.2 挠挠挠性性性航航航天天天器器器模模模型型型(The mathematical model of
flexible spacecraft)
采用四元数来描述航天器的运动学方程 [16]:

q̇ =
1
2
Ξ(q)ω =

1
2

[
−qT

q0I3 + q×

]
ω, (2)

式中: ω表示航天器角速度, q̇ = {q0 q} ∈ R×R3表

示单位四元数, 并且满足约束 q2
0 + qTq = 1, 其中

q = [q1 q2 q3 ]T,此处定义q×为斜对称矩阵.

考虑挠性航天器动力学模型为

Jω̇ + δTζ̈ = −ω × (Jω + δTζ̇) + AF + Td, (3)

ζ̈ + Cζ̇ + Kζ + δω̇ = 0, (4)

其中: J ∈ R3×3为航天器的正定对称的转动惯量矩

阵, δ为耦合系数矩阵, ζ为挠性模态坐标, Td为外干

扰力矩, F为推力器输出推力, A ∈ R3×n为安装矩

阵, C = diag{2ξiωni}(i = 1, 2, · · · , N)为阻尼矩阵,
K = diag{ω2

ni}为刚度矩阵, ωni和ξi分别表示挠性

模态自然频率和阻尼比, N为挠性模态个数.

若定义T̄d = −ω × δTζ̇ − δTζ̈ + Td, 则式(3)可
改写为

Jω̇ = −ω × Jω + AF + T̄d. (5)

为了便于控制器的设计,首先给出如下假设.

假假假设设设 1 航天器转动惯量矩阵满足不等式‖J‖
6 λJ , λJ为转动惯量范数的上界.

假假假设设设 2 对于如上定义的干扰力矩, 满足不等
式 ‖T̄d‖ 6 b0 + b1‖ω‖2, b0 > 0和 b1 >0为未知常
数 [16].

3 自自自适适适应应应终终终端端端滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设计计计(Adaptive ter-
minal sliding-mode controller design)
选取如下形式终端滑模面:

s = ω + σ1sgn qβ, (6)

式中: σ1 = diag{σ11, σ12, σ13}, 0 < β < 1, sgn qβ

= [ |q1|βsgn q1 |q2|βsgn q2 |q3|βsgn q3 ]T.

选取如下Lyapunov函数:

V0 = qTq + (1− q0)2. (7)

对上式求导可得

V̇0 6 −(
1
2
)(β+1)/2σ1(V0)(β+1)/2, (8)

所以由引理1可知,选取的滑模面是可以保证系统在
滑模面上是有限时间收敛的.

对式(6)两边求导可得

J ṡ = −ω×Jω + T̄d + AF +
β

2
Jσ1diag{|qi|β−1}(q0I + q×)ω. (9)
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定义

L(·) = −ω×Jω + T̄d +
β

2
Jσ1diag{|qi|β−1} · (q0I + q×)ω,

则由假设1, 2可知‖L(·)‖ 6 bΦ, 其中: b为未知常数,
Φ = 1 + ‖ω‖+ ‖ω‖2.

由此,可得出如下定理:

定定定理理理 1 针对存在转动惯量不确定性和外界干

扰的航天器姿态控制系统式(2)–(4), 设计如下控制
器和自适应控制律:

F = −[k0 + k(t)]ATsgn sr, (10)
˙̂
b = η(‖s‖Φ− ε0b̂), (11)

则可以保证系统的状态在有限时间收敛到包含滑模

面的域内. 其中k0 > 0, k(t) =
b̂Φ

λmin‖s‖r , b̂为b的估

计值, b̃ = b− b̂为估计误差.

证证证 选取Lyapunov函数如下:

V =
1
2
sTJs +

1
2η

b̃2. (12)

结合式(10)–(11),对上式求导可得

V̇ 6 −λmink0(

1
2
sTJs

1
2
λmax(J)

)
r+1
2 + ε0b̂b̃, (13)

其中λmin为A的最小特征值. 对于任意的标量δ0 >
1
2

,下列不等式成立:

ε0b̂b̃ 6 −ε0(2δ0 − 1)
2δ0

b̃2 +
ε0δ0

2
b2, (14)

则有

V̇ 6−γV
r+1
2 +(

ε0(2δ0 − 1)
2δ0

b̃2)
r+1
2 +ε0b̂b̃, (15)

式中: 1 <
r + 1

2
< 2,

γ =
λmink0

(
1
2
λmax(J))

r+1
2

, η =
δ0γ

2
r+1

ε0(2δ0 − 1)
.

如果
ε0(2δ0 − 1)

2δ0

b̃2 > 1,则有

ε0(2δ0 − 1)
2δ0

b̃2 + ε0b̂b̃ 6 ε0δ0

2
b2, (16)

则式(15)可变为V̇ 6 −γV
r+1
2 + η1, 其中: η1 =

ε0δ0

2
b2.

如果
ε0(2δ0 − 1)

2δ0

b̃2 6 1,则有

ε0(2δ0 − 1)
2δ0

b̃2 + ε0b̂b̃ 6 1 + ε0b̂b̃. (17)

当取ε0值任意小时,可以保证1 + ε0b̂b̃ > 0,则式(15)
可写成V̇ 6 −γV

r+1
2 + η2,其中η2 = 1 + ε0b̂b̃.

令η0 = max{η1, η2},则式(15)写成下列形式:

V̇ 6 −γV
r+1
2 + η0, (18)

即滑模面的一个邻域内:

lim
t→Treach

s(t) ∈

(‖s‖ 6
√

λmax(J)
λmin(J)

(1− η0

(1− θ0)λmink0

)
1

r+1
).

(19)

证毕.

4 考考考虑虑虑安安安装装装偏偏偏差差差和和和输输输入入入饱饱饱和和和的的的自自自适适适应应应终终终端端端

滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设计计计(Adaptive terminal sliding-
mode controller design under actuator mis-
alignment and input saturation)
有限时间控制器的设计一般要求系统的控制增

益较大,然而在实际的控制系统中,由于自身物理结
构和系统能量消耗的限制,要求执行机构的输出幅
值不能过大而是受限的,即控制系统的输入受限.此
外, 执行机构在安装时或长期工作后中不可避免存
在配置误差,这将对系统的控制精度有很大的影响,
因而, 本部分在考虑执行机构安装误差和输入受限
的情况下对上述控制器进行了改进. 本文采用了6个
推力器作为航天器的执行机构,且安装形式如图1所
示, 其中L1, L2, L3表示推力器安装距离. 如果考虑
只有一个推力器存在安装误差的情形,如图2所示.

图 1 6个推力器安装分配示意图

Fig. 1 Distribution schematics of the six thrusters

图 2 单个推力器安装误差

Fig. 2 Misalignment deviation of one thruster
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图2中,考虑到安装误差一般为小角度,假设其满
足|α1|6∆,常数∆为误差角已知上界,则有cos α1≈
1, sinα1 ≈ α1, cos α′1 ≈ 1, α1α

′
1 ≈ 0.

由此,由推力器产生的在本体坐标系各轴的总的
力矩可以表示为

AF = HF + GFα1, (20)

上式中变量分别表示为

H =




L2

2
L2

2
0 0

L3

2
L3

2

−L1

2
−L1

2
L3

2
L3

2
0 0

0 0 −L2

2
−L2

2
L1

2
L1

2




,

(21)

G =




0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0

−L2

2
0 0 0 0 0


 . (22)

由此考虑安装误差的航天器动力学方程可变为

Jω̇ = −ω×Jω + HF + GFα1 + T̄d. (23)

为了方便后续控制器的设计,给出如下假设:

假假假设设设 3 推力器提供的力矩都是有限的, 即不
等式|Fi| 6 F i

max(i = 1, 2, · · · , 6)成立, F i
max为第i个

推力器能够允许提供的最大推力.

假假假设设设 4 为了保证推力器在输入受限的情况下

能够提供足够的力矩使得系统状态有限时间收敛到

平衡点,对推力器推力的最大值进行约束,假设存在
一个常数f0 > 0使得下列不等式成立:

(
λmin

‖H‖ + ‖GI‖∆)Fmax > bΦ + f0, (24)

其中

Fmax = min{F 1
max, F

2
max, · · · , F n

max}.
定定定理理理 2 针对考虑执行器安装偏差和输入受限

的航天器姿态控制系统式(2)(23), 设计如下控制器
和自适应控制律:

F = −Fmax

HT

‖H‖sat([k0 + k(t)]sgn sr), (25)

˙̂
b = η(‖s‖Φ− ε1b̂), (26)

˙̂α1 = κ(‖s‖‖GI‖Fmax − ε2α̂1), (27)

则航天器姿态控制系统在控制律式(25)–(27)作用下
可以在有限时间内收敛到包含滑模面的一个稳定域

内.其中:

k(t) =
‖H‖
λmin

(
b̂Φ + α̂1‖GI‖Fmax

‖s‖r ), (28)

sat([k0 + k(t)]sgn sr) =





sgn sr

‖sgn sr‖ , ‖sgn sr‖ > Fmax

k0 + k
,

[k0 + k(t)]sgn sr

Fmax

, ‖sgn sr‖ 6 Fmax

k0 + k
.

(29)

证证证 情况1: 当‖sgn sr‖ > Fmax

(k0 + k)
时,

F = −Fmax

HT

‖H‖
sgn sr

‖sgn sr‖ .

选取Lyapunov函数如下:

V1 =
1
2
sTJs. (30)

对上式求导可得

V̇ 6 −‖s‖(λminFmax

‖H‖ − bΦ− ‖GI‖Fmax∆) 6

−f0‖s‖ 6 −f0

√
2/λmax(J)V 1/2

1 . (31)

情况2: 当‖sgn sr‖ 6 Fmax

k0 + k
时,

F = − HT

‖H‖ [k0 + k(t)]sgn sr.

选取Lyapunov函数如下:

V2 =
1
2
sTJs +

1
2η

b̃2 +
1
2κ

α̃2
1. (32)

对其求导可得

V̇2 6−k0

λmin

‖H‖(

1
2
sTJs

1
2
λmax(J)

)
r+1
2 +ε1b̂b̃+ε2α̂1α̃1.

(33)

上式中, 对式 ε1b̂b̃和 ε2α̂1α̃1的处理方法如同定

理1,所以式(33)可变为

V̇2 6−γ1[(
1
2
sTJs)

r+1
2 +(

1
2η

b̃2)
r+1
2 +(

1
2κ

α̃2
1)

r+1
2 ]+

(
ε1(2δ1 − 1)

2δ1

b̃2)
r+1
2 +(

ε2(2δ2 − 1)
2δ2

α̃2
1)

r+1
2 +

ε1b̂b̃ + ε2α̂1α̃1. (34)

上式中参数:

γ1 =
k0λmin

‖H‖(1
2
λmax(J))

r+1
2

, η =
δ1γ

2
r+1
1

ε1(2δ1 − 1)
,

κ =
δ2γ

2
r+1
1

ε2(2δ2 − 1)
, δ1 >

1
2
, δ2 >

1
2
.

由引理3可知:

V̇2 6 −γ1V
r+1
2

2 + (
ε1(2δ1 − 1)

2δ1

b̃2)
r+1
2 +

(
ε2(2δ2 − 1)

2δ2

α̃2
1)

r+1
2 + ε1b̂b̃ + ε2α̂1α̃1. (35)
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类似定理1证明过程中的分析方法,可以得到

V̇2 6 −γ1V
r+1
2

2 + κ0 + η0, (36)

式中: η1 =
ε1δ1

2
b2, η2 = 1+ε1b̂b̃, η0 = max(η1, η2),

κ1 =
ε2δ2

2
α2

1, κ2 = 1 + ε2α̂1α̃1, κ0 = max(κ1, κ2).

由引理2可知,系统状态会在有限时间稳定到如
下稳定域内:

V
r+1
2

2 6 (κ0 + η0)/(1− θ0)γ1, (37)

即包含滑模面的一个稳定域如下:

lim
t→Treach

s(t) ∈

(‖s‖6
√

λmax(J)
λmin(J)

(1− η0‖H‖
(1− θ0)λmink0

)
1

r+1 ). (38)

证毕.

5 仿仿仿真真真结结结果果果与与与分分分析析析(Simulation results and
analysis)
为了验证本文所设计的控制器的有效性, 通过

MATLAB/Simulink将其应用到航天器模型进行数值
仿真,本文采用喷气推力器作为航天器的执行机构,
因为推力器提供的是开关式的离散控制力, 所以需
要通过引入脉宽脉频调制解调器(PWPF)使得连续
控制信号转化为等价的离散信号 [16].

在仿真中,本文选取航天器的转动惯量矩阵为

J =




350 3 4
3 270 10
4 10 190


 (kg ·m2).

初始四元数为q̄(0) = [0.46 −0.26 0.79 −0.30]T.

初始角速度为ω(0) = [0 0 0]T(rad · s−1). 此外
仿真过程中的控制器参数如表1所示. 表1中, ATSM
为自适应终端滑模控制, MATSM为改进的自适应终
端滑模控制.

表 1 控制器仿真参数
Table 1 Controller simulation parameters

参数类型 参数值

推力器 L1 = 1.5m,, L2 = 2m

参数 L3 = 2.5m, Fmax = 5N

ATSM σ1 = diag{0.8, 0.8, 0.8}, k0 = 1

参数 ε0 = 0.0083, β = 0.3, r = 0.001

MATSM σ1 = diag{0.8, 0.8, 0.8}, k0 = 10

参数 ε1 = ε2 = 0.01, β = 0.3, r = 0.001

在仿真中,针对是否考虑执行机构安装误差和输
入饱和的情况分别做了两组对比分析.

工工工况况况 1 在不考虑执行机构安装误差和输入饱

和的情况下, 分别采用ATSM和文献 [17]中提出的

基于线性滑模的自适应控制器(ALSM)完成上述机
动控制任务.从图3–4可看到两种控制器均能保证系
统的稳定特性, ATSM在45 s左右时稳定,而ALSM的
稳定时间在70 s之后,且ATSM的鲁棒性较好.

图 3 工况1: 姿态四元数的时间响应

Fig. 3 Case 1: Time responses of attitude quaternion

(a) ATSM
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(b) ALSM
图 4 工况1: 推力器时间响应

Fig. 4 Case 1: Time responses of thruster forces

图5给出了6个推力器的能量消耗柱状图,可以看
出有限时间控制器虽然具有较快的收敛性能,但是
对执行机构提供的能量大小要求较高, 即要求系统
的输入力矩较大.

图 5 工况1: 推力器能量消耗对比
Fig. 5 Case 1: Bar graphic of the energy consumption

comparisons

工工工况况况 2 在考虑执行机构安装误差和输入饱和

的情况下, 分别采用改进的自适应终端滑模控制
(MATSM)和基于线性滑模的自适应控制器[17]

(MALSM)完成上述机动控制任务.从图6–7可看出,

两种控制器都可以保证系统的最终收敛稳定的特性

且具有较高的稳定精度.在给定相同的饱和输入幅
值的情况下, MATSM的稳定时间大约为80 s,而后者
的稳定时间大约为150 s, 且MATSM较MALSM具有
更好的鲁棒性.

图 6 工况2: 姿态四元数的时间响应

Fig. 6 Case 2: Time responses of attitude quaternion

(a) MATSM
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(b) MALSM
图 7 工况2: 推力器时间响应

Fig. 7 Case 2: Time responses of thruster forces

从图8的能量仿真对比中可以看出,本文设计的
MATSM控制器在相同的初始条件下,在保证系统快
速性、高稳定度、高精确度的同时,也有效的减少了
能量的消耗,节约了资源.

图 8 工况2: 推力器能量消耗对比
Fig. 8 Case 2: Bar graphic of the energy consumption

comparisons

综上述,本文设计的两种有限时间控制器同等条
件下在收敛性能和鲁棒性上有较明显的优越性. 在

考虑输入受限和执行机构安装误差时, MALSM和
MATSM两种控制方法与ALSM和ATSM相比较, 虽
然在稳定时间和控制精度上有所降低, 但是能量消
耗明显减少,从而降低了对控制力的需求,满足输入
受限的约束条件.

6 结结结论论论(Conclusions)
针对航天器姿态控制问题,考虑了多种约束情况

下,通过引入自适应方法对未知参数进行在线估计,
并结合有限时间收敛方法的优越性, 提出了将终端
滑模控制方法和自适应相结合的控制器设计方法.
此外, 考虑到实际系统中执行机构安装误差和输入
饱和的影响,设计了输入受限的自适应有限时间控
制器, 且最终可以保证姿态在有限时间收敛到包含
滑模面的一个控制域内.本文设计的控制器具有较
好的收敛性能和鲁棒性, 且在考虑输入饱和非线性
后,系统对能量的需求明显降低,即实现了输入受限
的约束条件.
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