
书书书

第４２卷　第５期
２０１０年５月

　
哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报

ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＨＡＲＢＩＮＩＮＳＴＩＴＵＴＥＯＦＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ
　

Ｖｏｌ４２ Ｎｏ５

Ｍａｙ２０１０

　　　　　　

输入受限的航天器姿态调节小波滑模反步控制

胡庆雷，肖　冰，马广富
（哈尔滨工业大学 控制科学与工程系，哈尔滨 １５０００１，ｈｕｑｉｎｇｌｅｉ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ）

摘　要：对刚体卫星在轨机动时存在未知惯量特性、外部干扰及控制输入受限的控制问题，提出了一种将滑
模反步姿态控制与小波相结合的鲁棒控制方法，这种方法在继承传统滑模反步控制的优点的同时，利用小波

函数的逼近能力来补偿执行机构饱和非线性；对设计者而言，饱和非线性的结构特性无需了解，并基于 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ方法从理论上证明了滑动模态的存在性及系统的全局稳定性．最后，将该方法应用于航天器的姿态调
节控制，仿真结果表明此控制器能有效地处理航天器姿态调节过程中控制输入饱和受限的约束，在完成姿态

调节控制的同时，具有良好的过渡过程品质．
关键词：姿态调节；反步法；滑模控制；小波神经网络
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　　现代航天器是一个变参数、强耦合的不确定
多变量的以及存在外在各种干扰的非线性系统；

而且由于受到外部干扰力矩的作用，导致星上的

执行机构是输出饱和的，这种控制输入饱和特性

的存在降低了系统的性能，甚至使系统表现出不

稳定的特性；因此研究带有执行机构输出饱和的

航天器的高性能姿态调节控制成为发展现代航天

器的核心技术之一．
滑模变结构控制对系统匹配参数不确定性和

干扰具备很好的鲁棒性，且其算法实现起来相对

简单，在航天器的控制上得到了广泛的应用［１－５］；

然而在实际系统中，滑模变结构控制器本身不能

克服系统中非匹配不确定性，而仅考虑匹配不确

定性的变结构控制是不够的；Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ（反
步）设计方法作为另一种鲁棒控制方法，可以有



效地处理非匹配参数不确定性的非线性系

统［６－７］，利用小波神经网络对非线性函数的逼近

能力，并与其相结合，从理论上来说，可以处理更

广泛的系统，目前在这方面无论是理论上还是应

用上都有很丰富的研究结果［８－９］．
为此，针对带有输入控制饱和的航天器姿态

调节问题，本文提出了一种小波滑模反步姿态控

制方法．在航天器非线性动力学模型的基础上，应
用自适应滑模控制技术来处理不确定性和外干扰

上界未知的问题；并利用小波网络函数逼近能力

来补偿执行机构饱和非线性，同时使用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
法分析了滑动模态的存在性及系统的全局渐近稳

定性．最后，将该控制方法应用于航天器的姿态调
节控制，仿真结果表明该方法在控制受限条件下，

能完成姿态调节控制，且具有良好的过渡过程

品质．

１　航天器数学模型
本文采用姿态四元数法来描述航天器姿态．

其姿态动力学方程以及运动学方程为

Ｊω＋珟ωＪω＝ｕ＋ｄ， （１）
ｑ＝０．５Ｆ（Ｑ）ω． （２）

式中：ｕ为航天器的控制力矩；ｄ为航天器受到的
环境干扰力矩；Ｊ为航天器的转动惯量矩阵；ω＝
（ω１，ω２，ω３）

Ｔ为星体角速度；Ｑ＝（ｑ０，ｑ
Ｔ）Ｔ表示

本体坐标系和惯性坐标系间的姿态四元数，且

满足

Ｆ（Ｑ）＝珘ｑ＋ｑ０Ｅ３， （３）
ｑ２０＋ｑ

Ｔｑ＝１． （４）
式（３）中Ｅ３为３阶单位阵；珘ｑ定义为

珘ｑ＝
０ －ｑ３　 ｑ２
ｑ３ ０ －ｑ１　

－ｑ２　 ｑ１









０

．

　　对于系统（１）～（２）作如下假设．
假设１　转动惯量矩阵Ｊ是未知的，但Ｊ是正

定对称的，且

Ｊ＝
Ｊ１１ Ｊ１２ Ｊ１３
Ｊ１２ Ｊ２２ Ｊ２３
Ｊ１３ Ｊ２３ Ｊ









３３

．

　　假设２　 控制力矩 ｕ＝（ｕ１，ｕ２，ｕ３）
Ｔ，且有

ｕｉ（ｖｉ）＝ｓａｔ（ｖｉ，ｕ
ｍａｘ
ｉ ），ｖｉ为系统的实际控制输入．

ｓａｔ（ｖｉ，ｕ
ｍａｘ
ｉ ）＝

ｕｍａｘｉ ｓｇｎ（ｖｉ）， ｜ｖｉ｜＞ｕ
ｍａｘ
ｉ ；

ｖｉ， ｜ｖｉ｜≤ｕ
ｍａｘ
ｉ

{ ．

假设３　干扰力矩ｄ＝（ｄ１，ｄ２，ｄ３）
Ｔ有界，其

中｜ｄｉ｜≤Ｄｉ，ｉ＝１，２，３，并且Ｄｉ未知．
本文的控制目标是针对式（１）～（４）描述的

航天器姿态调节系统，在假设１～３的前提下，设
计控制律ｕ确保闭环系统渐近稳定，也即当 ｔ→
∞时有ｑ→０以及ω→０．

２　姿态调节控制器设计
首先采用Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ方法构造下面的变量

变换：

ｚ１ ＝ｑ， （５）
ｚ２ ＝ω－β１． （６）

β１是一虚拟控制输入，其值将在后面给出．
１）选取Ｌａｙｐｕｎｏｖ函数

Ｖ１ ＝
１
２ｚ

Ｔ
１ｚ１＋

１
２（１－ｑ０）

２．

此时取β１ ＝－ｋｚ１，ｋ为正的常数，则

Ｖ１ ＝
１
２ｚ

Ｔ
１ｚ２－

１
２ｋｚ

Ｔ
１ｚ１．

由此式可知当ｚ２ ＝０时 Ｖ１ ＜０，从而ｚ１将渐
近收敛至０．
２）式（６）对时间求导，并且两边同乘以Ｊ得

Ｊｚ２ ＝－珟ωＪω＋ｋＪｚ１＋ｕ＋ｄ．
由于Ｊ是未知的，通过如下的变换把 Ｊ中的

元素分离出来，得

Ｊｚ２ ＝ｆ（ω，ｑ）θ＋ｕ＋ｄ． （７）
其中

θ＝（Ｊ１１，Ｊ２２，Ｊ３３，Ｊ１２，Ｊ１３，Ｊ２３）
Ｔ． （８）

ｆ（ω，ｑ）＝

ｋｑ１ ω２ω３ －ω２ω３　 ｋｑ２＋ω１ω３ ｋｑ３－ω１ω２ ω２３－ω
２
２

－ω１ω３　 ｋｑ２ ω１ω３ ｋｑ１－ω２ω３ ω２１－ω
２
３ ｋｑ３＋ω１ω２

ω１ω２ －ω１ω２　 ｋｑ３ ω２２－ω
２
１ ｋｑ２＋ω２ω３ ｋｑ２－ω１ω









３

． （９）

此时，选取滑模面

ｓ＝ｚ１＋ｌｚ２． （１０）
其中ｌ＞０．由（５）～（６）式知

ｓ＝ｌω＋（１＋ｋｌ）ｑ．
由文献［５］知在这样的滑模面上滑动时，当

ｔ→∞时有ｚ１→０和ｚ２→０，即ｑ→０和ω→０．

由式（７）和（１０）可得出
Ｊｓ＝ｌ［ｆ０（ω，ｑ）＋ｕ＋ｄ］． （１１）

其中只要把（９）式中的ｋ变成ｋ＋ｌ－１就为ｆ０（ω，ｑ）．
由假设２知，式（１１）中的控制力矩ｕ的大小

受限，这里采用下面的反正切函数来逼近ｕｉ
［６］．

ｈｉ（ｖｉ）＝ｕ
ｍａｘ
ｉ ｔａｎｈ（ｖｉ／ｕ

ｍａｘ
ｉ ）．
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将上式代入（１１）式有
Ｊｓ＝ｌ［ｆ０（ω，ｑ）＋ｖ＋ｇ＋ｄ］．

式中

ｇ＝（ｈ１－ｖ１，ｈ２－ｖ２，ｈ３－ｖ３）
Ｔ，

ｖ＝（ｖ１，ｖ２，ｖ３）
Ｔ．

　　因ｇ中的各元素都是未知的，而小波神经网
络的逼近精度要比一般的神经网络的逼近精度

高［１０］，本文将使用小波神经网络来逼近ｇ中的每
一个元素ｇｉ．
２１　小波神经网络逼近

文献［９］表明可以用ｍ个节点的小波神经网
络来逼近函数ｇ，形式如下：

ｇ（ｘ）＝∑
ｍ

ｊ＝１
αｊΘｊ（υｊ，（ｘ－μｊ））． （１２）

式中：ｘ＝（ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ）
Ｔ是输入向量，Θｊ（υｊ，

（ｘ－μｊ））是小波基函数，υｊ＝（υ１ｊ，υ２ｊ，…，υｍｊ）
Ｔ

和μｊ＝（μ１ｊ，μ２ｊ，…，μｍｊ）
Ｔ分别是扩张和平移参

数，αｊ∈Ｒ是输出层权重，其结构如图１所示．
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图１　小波神经网络结构

　　本文采用墨西哥草帽函数作为小波基函数，
即

Θｊ＝ｈｊ（ｘ）ｅｘｐ－
∑
ｍ

ｋ＝１
υ２ｋｊ（ｘｋ－μｋｊ）

２[ ]２
．

其中

ｈｊ（ｘ）＝∏
ｎ

ｋ＝１
（１－υｋｊ）

２ｘ２ｋ．

结合上两式便可将（１２）写成向量形式
ｇ＝αＴΘ（ｘ，υ，μ）．

　　由全局逼近定理知存在最佳的小波网络 ｇ

满足

ｇ＝ｇ ＋Δ＝αＴΘ（ｘ，υ，μ）＋Δ．
其中α，υ，μ 分别是α，υ，μ的最佳逼近向量，
Δ是逼近误差，且满足｜Δ｜．然而ｇ的参量很难
求出，因此不妨定义ｇ 的估计函数为

ｇ^＝α^ＴΘ（ｘ，^υ，^μ）．
其中 α^，^υ，^μ分别是α，υ，μ 的估计值．定义估
计误差为

　　珘ｇ＝ｇ－ｇ^＝ｇ －ｇ^＋Δ＝
　　　　珘αＴ珟Θ＋α^Ｔ珟Θ＋珘αＴΘ^＋Δ． （１３）
其中 珘α＝α －α^，珟Θ＝Θ －Θ^，运用Ｔａｙｌｏｒ公式
将 珟Θ展开便有

珟Θ＝ＡＴ珘υ＋ＢＴ珘μ＋ｈ． （１４）
式中

Ａ＝ Θ１
υ
，
Θ２
υ
，…，

Θｍ
( )υ ｜υ＝υ^，

Ｂ＝ Θ１
μ
，
Θ２
μ
，…，

Θｍ
( )μ ｜μ＝μ^．

且

Θｉ
( )υ

Ｔ

＝ ０，…０，
Θｉ
υ１ｉ
，…，

Θｉ
υｎｉ
，０，…( )０，

Θｉ
( )μ

Ｔ

＝ ０，…０，
Θｉ
μ１ｉ
，…，

Θｉ
μｎｉ
，０，…( )０．

把（１４）式代入（１３）式得
珘ｇ＝珘αＴ（^Θ－ＡＴυ^－ＢＴμ^）＋珘υＴＡ^α＋珘μＴＢ^α＋ε．

式中不确定项

ε＝珘αＴＡＴυ ＋珘αＴＢＴμ ＋αｈ＋Δ．
为了使下面控制器设计方便，给出如下假设：

假设４　ε∈Ｌ２，即∫
＋∞

０
ε２ｄｔ＜∞．

２２　小波滑模反步控制器的设计
利用上述小波神经网络去逼近ｇｉ得

ｇ^ｉ＝α^
Ｔ
ｉΘｉ（ｘ，^υｉ，^μｉ），

珓ｇｉ＝珘α
Ｔ
ｉ（^Θｉ－Ａ

Ｔ
ｉυ^ｉ－Ｂ

Ｔ
ｉμ^ｉ）＋^υ

Ｔ
ｉＡｉ^αｉ＋^μ

Ｔ
ｉＢｉ^αｉ＋εｉ．

εｉ＝珘α
Ｔ
ｉＡ
Ｔ
ｉυｉ ＋珘α

Ｔ
ｉＢ
Ｔ
ｉμｉ ＋αｉ ｈｉ＋Δｉ．

根据假设４可知εｉ∈Ｌ２．
设计控制输入、自适应控制律如下：

ｖ＝－ｆ０^θ－Ｄ^－１２ｌｚ２－ｇ^－
ρ２＋１
２ｌρ２

ｓ，（１５）

α^·ｉ＝γ１ｌｓｉ（^Θｉ－Ａ
Ｔ
ｉυ^ｉ－Ｂ

Ｔ
ｉμ^ｉ）， （１６）

υ^·ｉ＝γ２ｌｓｉＡｉ^αｉ， （１７）

μ^·ｉ＝γ３ｌｓｉＢｉ^αｉ， （１８）

θ^· ＝ｌγ４ｓ（ｆ
０）Ｔ， （１９）

Ｄ^· ＝ｌγ５ｓ． （２０）
其中 ｇ^＝（^ｇ１，^ｇ２，^ｇ３）

Ｔ，ρ是正的常数．
选取Ｌａｙｐｕｎｏｖ函数

　　Ｖ２ ＝
１
２ｓ

ＴＪｓ＋Ｖ１＋
珘αＴ珘α
２γ１

＋珘υ
Ｔ珘υ
２γ２
＋珘μ

Ｔ珘μ
２γ３

＋

１
２γ４
珘θＴ珘θ＋ １２γ５

珟ＤＴ珟Ｄ． （２１）

式中：珘α＝（珘α１，珘α２，珘α３）
Ｔ，珘υ＝（珘υ１，珘υ２，珘υ３）

Ｔ，珘μ＝
（珘μ１，珘μ２，珘μ３）

Ｔ；γｉ（ｉ＝１，２，３，４，５）为正常数．
对（２１）求导得

Ｖ２≤ －
１
２ｋｚ

Ｔ
１ｚ１－

１
２ｌｚ

Ｔ
２ｚ２＋ｓε－

ρ２＋１
２ｌρ２( )ｓ≤
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－１２ｓ
Ｔｓ－１２ｋｚ

Ｔ
１ｚ１＋

１
２ρε

Ｔε．

式中：ε＝（ε１，ε２，ε３）
Ｔ，从而得出

∫
∞

０
ｓＴｓｄｔ≤２Ｖ３（０）＋∫

∞

０
ρεＴεｄｔ．

由于εｉ∈ Ｌ２，则∫
∞

０

１
２ρε

Ｔεｄｔ＜∞，由 Ｂａｒ

ｂａｌａｔ引理知ｓ渐近收敛至０，从而得到如下定理．
定理１　考虑系统（１）～（２）且满足输入饱

和受限的约束，如果假设１～４成立，选择控制器
（１５）且自适应控制律（１６）～（２０）的参数满足其
设计要求，则闭环系统是全局渐近稳定，即当

ｔ→∞时，有ｑ→０，ω→０．
证明　定理１的证明可由上述推导得到，在

此略去．

３　仿真结果和比较
为了验证上述设计方法的有效性，采用文献

［７］中所给出的航天器的物理参数和外部干扰力
矩．航天器姿态初始值设定为
ｑ（０）＝［０９４００２８０－０１３８０１３８］Ｔ，
ω（０）＝［－０２８００１３８－０１３８］Ｔ（ｒａｄ／ｓ），
θ的初始值选取为

θ（０）＝［４９４７４００２１０４１－０３４］Ｔ．
且在仿真中，控制力矩的最大值

ｕｍａｘｉ ＝２Ｎ·ｍ，　（ｉ＝１，２，３）．
　　采用文中的小波滑模反步控制器（１５），控制
参数取值为ｋ＝１，ｌ＝１０，γ１＝５，γ２＝５，γ３＝５，
γ４＝５，γ５＝５和ρ＝００７．小波神经网络的节点
ｍ＝５，初始化小波神经网络中的参量 αｉ（０）＝
υｉ（０）＝μｉ（０）＝０．仿真结果如图２～４所示，在
完成姿态调节的同时，其过渡过程比较平稳，且控

制力矩的输出满足其幅值的要求，如图４所示．
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图２　角速度的变化情况
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图３　四元数的变化情况
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图４　控制输入ｕ的变化情况

　　为了便于比较，本文也采用传统的 ＰＤ控制
方法来实现上述含控制输入饱和的姿态调节控

制，ＰＤ控制器设计为
ｕ＝－ｋ１ｑ－ｋ２ω．

　　控制参数ｋ１ ＝１０和ｋ２ ＝１０．仿真结果如图
５～７所示，存在较大的超调和震荡，并且系统的
响应速度较慢，大约８０ｓ完成姿态调节．
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图５　角速度的变化情况
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图７　控制输入ｕ的变化情况

４　结　论
针对刚体卫星本身存在着模型不确定性因

素、受到外部扰动的作用以及执行机构存在饱和

的问题，本文提出了小波滑模反步控制律设计方

法．小波网络的引入使得控制器具有很强的自适
应和自学习能力，降低饱和非线性对系统的影响

和改善了系统的稳态性能，以保持机动过程的平

稳性，另外，自适应控制技术的引入，同时也克服

确定不确定性和外干扰界函数上限的困难．将本
文提出的控制方法应用于航天器的姿态调节控

制，结果表明该方法保证在完成了姿态调节控制

的同时，都具有良好的过渡过程品质，有着广泛的

应用前景．
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