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欠驱动航天器姿态调节滑模控制
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摘　要：针对欠驱动航天器的姿态调节问题，设计了基于滑模变结构控制方法的控制器．给出基于四元数的
三轴稳定欠驱动航天器动力学模型和运动学模型，在此基础上首先利用广义逆和二阶滑模趋近律设计了航

天器欠驱动轴的姿态调节控制律，给出了欠驱动轴控制器所具有的一般形式，分析了控制器的可实现性，并

引入微小摄动量以保证控制器解的存在，在保证欠驱动轴稳定的情况下，又设计了一阶滑模趋近律控制器实

现可控轴的调节，最后证明了该控制方法在干扰作用下是有界稳定的，并进行了数值仿真，验证了所推导控

制律对欠驱动航天器姿态调节控制的有效性．
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　　目前所研究的航天器姿态控制系统，一般都
安装有足够或冗余的执行机构，正常情况下，航天

器姿态控制系统可以在滚动、俯仰和偏航三轴同

时输出控制力矩，完成姿态控制，这就是所谓的全

驱动航天器姿态控制系统．但在一些特殊情况下，
例如某一执行机构发生故障或失效时，在某一方

向上无法正常输出力矩，此时姿态控制系统仅能

依靠其他两轴输出力矩以维持航天器姿态的稳

定，这种情况称为欠驱动航天器姿态控制问

题［１］．研究此类欠驱动航天器的姿态控制问题，

可以进一步保障系统整体的正常工作，同时提高

其可靠性．此外欠驱动航天器以少于标准数目的
执行机构实现姿态控制的目的，与其它全驱动航

天器相比，具有能耗低、重量轻和成本少等优势．
因此，欠驱动航天器的姿态控制问题近年来引起

了国内外学者的广泛关注．
由于欠驱动系统不满足 Ｂｒｏｃｋｅｔｔ能稳条

件［２］，将其在平衡点附近线性化会导致系统不可

控，因此常规的线性控制方法不适于欠驱动航天

器的稳定控制问题．在相关的研究中，Ｃｒｏｕｃｈ［３］首
次对所安装执行机构少于常规数目的航天器的可

控性问题进行了研究，并设计了相应的控制算法；

Ｍｏｒｉｎ和Ｓａｍｓｏｎ［４］设计了指数收敛的时变状态反
馈稳定控制器，并通过仿真表明该控制器可以实

现欠驱动航天器的姿态稳定控制；Ｎａｄｊｉｍ［５］和ｋａ



ｚｕｏ［６］等采用Ｌｙａｐｕｎｏｖ直接方法设计了两种不连
续的状态反馈姿态稳定控制器．Ｔｓｉｏｔｒａｓ等［７－９］则

采用（ｗ，ｚ）参数的描述方式建立了航天器的姿
态运动学方程，并设计了多种不连续的姿态稳定

控制器；Ｋｉｍ等［１０］提出了镇定航天器欠驱动动力

学子系统，事先将欠驱动轴角速度控制到零附近

后，再设计运动学子系统的滑模姿态控制律以实

现局部稳定的控制方法；郑敏捷等［１］同样采用类

似的思想，设计反步控制方法实现了对欠驱动轴

的有效控制．
近年来，滑模控制方法由于在处理具有动力

学模型建模误差等不确定性因素的控制问题时具

有较好的鲁棒性，在非线性控制领域吸引了很多

学者的目光．Ｓｉｎｇｈ和 Ｉｙｅｒ［１１］，Ｄｗｙｅｒ和 Ｓｉｒａ－
Ｒａｍｉｒｅｚ［１２］，Ｃｒａｓｓｉｄｉｓ［１３］分别以不同的姿态描述方
式，如欧拉角或Ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ参数等设计了多种滑模
变结构控制器．Ｖａｄａｌｉ等［１４］首先结合最优控制理

论设计了一种全局变结构航天器姿态控制器，但

在该控制器的设计过程中对模型进行了一定程度

的简化，并没有考虑动力学模型中的非线性部分．
Ｔｅｒｕｉ［１５］在其研究基础上考虑了航天器动力学模
型中的非线性部分，得到了适用性更广的变结构

控制器．Ｂｏｓｋｏｖｉｃ［１６］考虑了控制器输出受限的情
况，设计了可在线调节滑模面参数的变结构姿态

跟踪控制器．Ｎｕｓａｗａｓｒｄｈａｎａ等［１７］则在前人基础

上更深入研究和探讨了滑模控制器相比于其它一

般控制器的优越性．
本文主要考虑了欠驱动航天器的姿态稳定控

制问题．首先，应用滑模控制方法的思想对欠驱动
轴方向进行调节控制，考虑到欠驱动轴动力学模

型的相对阶为２，传统的一阶滑模趋近律无法显
式的体现控制力矩与欠驱动轴之间的动力学关

系，这里引入了二阶滑模趋近律设计欠驱动轴的

控制器，在欠驱动轴达到稳定的基础上进一步实

现对其他两轴的有效控制．所设计的控制器将运
动学与动力学模型作为１个整体考虑，并且对外
部干扰等不确定性因素具有一定的抑制作用，易

于工程实现．

１　欠驱动航天器模型建立
本文采用利用四元数描述的刚体航天器运动

学和动力学模型，定义航天器本体坐标系相对于

惯性坐标系的姿态四元数为

　　ｑ＝［ｑ１　ｑ２　ｑ３　ｑ４］Ｔ ＝

［ｅｘｓｉｎ
θ
２　ｅｙｓｉｎ
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２
３＋ｑ
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４ ＝１．

其中ｑ１３ ＝［ｑ１ ｑ２ ｑ３］Ｔ为四元数的向量部分，
ｑ４为四元数标量部分．为了简化分析，取航天器转
动惯量矩阵Ｊ为对角阵Ｊ＝ｄｉａｇ（Ｊ１１，Ｊ２２，Ｊ３３），以
滚动轴为欠驱动轴，根据欧拉定理可得到基于四

元数的航天器运动学和动力学模型分别为［１５］
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其中，ｕ＝［０ ｕ２ ｕ３］Ｔ∈Ｒ３，ｕｄ＝［ｄ１ ｄ２ ｄ３］
Ｔ∈

Ｒ３分别为三轴控制力矩与干扰力矩，控制力矩的
第１个元素对应欠驱动轴，故恒为零．航天器本体
系相对于惯性系的角速度为ω∈Ｒ３．

定义ａ１为
ａ１ ＝（Ｊ３３－Ｊ２２）／Ｊ１１．

式中ａ１为航天器的轴不对称系数，表示欠驱动航
天器的非轴对称性，其绝对值的大小代表了对欠

驱动轴的控制难度，分析可知，ａ１的绝对值越小，
则控制难度越大，ａ１为零时欠驱动轴将完全无法
控制．

２　滑模控制器设计
定义滑动模态向量为
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其中ｋ１、ｋ２、ｋ３均为大于零的常数．由于欠驱动轴
并不由力矩ｕ作用于该轴的角速度而直接控制，
其相对阶为２，所以按照传统的滑模控制设计思
路对ｓ求相对于时间的一阶导数无法得到ｓ１与控
制力矩ｕ之间的关系表达式，这里对ｓ１求一阶和
二阶导数，得

ｓ１ ＝－ａ１ω２ω３＋０．５ｋ１（ω１ｑ４－ω２ｑ３＋ω３ｑ２），
（４）

ｓ̈１ ＝－（ａ１ω３／Ｊ２２＋０．５ｋ１ｑ３）ｕ２＋（－ａ１ω２／Ｊ３３＋
　　０．５ｋ１ｑ２）ｕ３＋ａ１ａ２ω１ω

２
３＋ａ１ａ３ω１ω

２
２－

　　０．５ｋ１ａ１ｑ４ω２ω３＋０．５ｋ１ａ２ｑ３ω１ω３－
　　０．５ｋ１ａ３ｑ２ω１ω２－０．５ｋ１（－ω１ｑ４＋
　　ω２ｑ３－ω３ｑ２）． （５）
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其中，

ａ１ ＝（Ｊ３３－Ｊ２２）／Ｊ１１，
ａ２ ＝（Ｊ１１－Ｊ３３）／Ｊ２２，
ａ３ ＝（Ｊ２２－Ｊ１１）／Ｊ３３．

　　为了保证ｓ１能够渐近收敛至０，取
ｓ̈１ ＝－ｃ１ｓ１－ｃ２ｓ１，　ｃ１ ＞０，ｃ２ ＞０． （６）

　　这里式（６）为滑动模态ｓ１的趋近律，类似于
传统的二阶系统，通过选择合适的ｃ１、ｃ２可获得不
同的趋近效果．将式（４）～（５）代入式（６）可得

Ａ（ｑ，ω）ｕａ ＝Ｂ（ｑ，ω）． （７）
其中
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Ｊ２２
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２ｑ３ －

ａ１ω２
Ｊ３３
＋
ｋ１
２ｑ[ ]２ ，
（８）

　Ｂ（ｑ，ω）＝－（ａ１ω３／Ｊ２２＋０．５ｋ１ｑ３）ｕ２＋（－ａ１ω２／Ｊ３３＋
　　０．５ｋ１ｑ２）ｕ３－ａ１ａ２ω１ω

２
３－ａ１ａ３ω１ω

２
２＋

　　０．５ｋ１ａ１ｑ４ω２ω３－０．５ｋ１ａ２ｑ３ω１ω３＋
　　０．５ｋ１ａ３ｑ２ω１ω２＋０．５ｋ１（－ω１ｑ４＋
　　ω２ｑ３－ω３ｑ２）－ｃ１ｓ１－ｃ２ｓ１， （９）
　　　　　　　　ｕａ ＝［ｕ２ ｕ３］Ｔ． （１０）
　　所有满足式（７）的控制量 ｕａ均可实现对欠
驱动轴的控制．下面对ｕａ的可实现性进行分析．

定义１　如果对于任一ｑ∈Ｒ４×１、ω∈Ｒ３×１，
存在ｕａ满足方程（７），则称方程（６）通过欠驱动
系统（１）、（２）在ｑ∈Ｒ４×１、ω∈Ｒ３×１可实现．如果
任意ｑ≠０、ω≠０均满足上述条件，则称方程（６）
是通过欠驱动系统（１）、（２）全局可实现的．

定理１　方程（６）是全局可实现的充要条件
为

　ｄｅｔ Ａ（ｑ，ω）
［ｑａωａ］

( )Ｔ
［ｑａωａ］Ｔ＝

{ }
０
≠０，［ｑｕ ωｕ］Ｔ≠０．

（１１）
其中

ｑａ ＝［ｑ２ ｑ３］Ｔ，ωａ ＝［ω２ ω３］Ｔ，
ｑｕ ＝ｑ１，ωｕ ＝ω１．

　　证明过程详见文献［１８］．
根据定理１，很显然当ａ１≠０时，由式（８）定

义的Ａ（ｑ，ω）满足式（１１），所以方程（６）是通过
欠驱动系统（１）、（２）全局可实现的．从式（８）还
可以看出，欠驱动轴的控制难度与轴不对称系数

ａ１绝对值的大小有关，ａ１的绝对值越大，控制难
度越低．

取控制量ｕａ为
ｕａ ＝Ａ（ｑ，ω）Ｂ（ｑ，ω）＋Ｐ（ｑ，ω）ｙ．（１２）

其中Ａ（ｑ，ω）为Ａ（ｑ，ω）的广义逆，这里定义为

　Ａ（ｑ，ω）＝
ＡＴ（ｑ，ω）

Ａ（ｑ，ω）ＡＴ（ｑ，ω）
，　Ａ（ｑ，ω）≠０；

０， Ａ（ｑ，ω）＝０
{

．
（１３）

Ｐ（ｑ，ω）为控制量系数的零投影矩阵，定义为
Ｐ（ｑ，ω）＝Ｉ２×２－Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）．（１４）

其中Ｉｎ×ｎ为ｎ阶单位矩阵，根据ＰｅｎｒｏｓｅＭｏｏｒｅ的
定义，式（１３）所确定的矩阵Ａ（ｑ，ω）满足

　

Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）＝Ａ（ｑ，ω），
Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）＝Ａ（ｑ，ω），
［Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）］Ｔ ＝Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω），
［Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）］Ｔ ＝Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）










．

　　所以Ａ（ｑ，ω）满足作为Ａ（ｑ，ω）的广义逆
矩阵的条件，并且总是存在且唯一的．

很显然式（１２）满足方程（７），即如式（１２）所
示的控制器均可保证 ｓ１渐近收敛至０．通过选取
不同的ｙ可得到方程（７）的所有解．

下面设计ｙ使得系统可以在ｓ２＝０、ｓ３＝０确
定的滑动面上运动．对ｓ２、ｓ３采用舍弃符号函数的
指数趋近律

ｓ２
ｓ[ ]
３

＝Γ
ｓ２
ｓ[ ]
３

＝
－Γ１１ 　０

０ －Γ[ ]
２２

ｓ２
ｓ[ ]
３

．（１５）

其中，Γ１１ ＞０，Γ２２ ＞０，
根据式（３），略去干扰影响，有
ｓ２
ｓ[ ]
３

＝
ω２＋ｋ２ｑ２
ω３＋ｋ３ｑ[ ]

３

＝Ｊ２３ｕａ－Ｆ（ω）．（１６）

其中，

Ｊ２３ ＝
Ｊ２２

－１ ０

０ Ｊ３３
－[ ]１ ，Ｆ（ω）＝ ａ２ω１ω３

ａ３ω１ω[ ]
２

．

将式（１２）、（１５）代入式（１６）可得
Ｊ２３［Ａ（ｑ，ω）Ｂ（ｑ，ω）＋Ｐ（ｑ，ω）ｙ］－

　　　Ｆ（ω）＝Γ［ｓ２　ｓ３］Ｔ． （１７）
　　由式（１４）可知Ｐ（ｑ，ω）存在不满秩的情况，
即Ｐ－１（ｑ，ω）不一定存在，此时根据式（１７）无法
求得ｙ．这里引入摄动量 δ，得到新的控制量系数
近似零投影矩阵 珘Ｐ（ｑ，ω，δ）．
珘Ｐ（ｑ，ω，δ）＝Ｉ２×２－ｈ（δ）Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）．

（１８）
其中ｈ（δ）＝１＋δ．
　　定理２　对于任意δ≠０，控制量系数近似零
投影矩阵 珘Ｐ（ｑ，ω，δ）均为满秩矩阵．

证明　Ａ（ｑ，ω）的奇异值为
σ（Ａ（ｑ，ω））＝‖Ａ（ｑ，ω）‖２．

　　对Ａ（ｑ，ω）进行奇异值分解，可得
Ａ（ｑ，ω）＝Ｕ（ｑ，ω）Σ（ｑ，ω）ＮＴ（ｑ，ω）．

（１９）

·３·第９期 马广富，等：欠驱动航天器姿态调节滑模控制



其中Ｕ（ｑ，ω）、Ｎ（ｑ，ω）为规范正交矩阵．
Σ（ｑ，ω）＝［‖Ａ（ｑ，ω）‖２，０］．

　　根据广义逆的定义式（１３），还可以得到
Ａ（ｑ，ω）＝Ｎ（ｑ，ω）Σ（ｑ，ω）． （２０）

其中

Σ（ｑ，ω）＝［（‖Ａ（ｑ，ω）‖２）
－１，０］．

　　由式（１９）和（２０）可得
　　Ａ（ｑ，ω）Ａ（ｑ，ω）＝Ｎ（ｑ，ω）Σ（ｑ，ω）Σ（ｑ，ω）
　　　　ＮＴ（ｑ，ω）． （２１）
　　将式（２１）代入式（１８）中，可得
珘Ｐ（ｑ，ω，δ）＝Ｉ２×２－ｈ（δ）Ｎ（ｑ，ω）Σ（ｑ，ω）Σ（ｑ，

　　　　ω）ＮＴ（ｑ，ω）＝Ｎ（ｑ，ω）δ
０[ ]０ １
ＮＴ（ｑ，ω）．

　　所以当δ≠０时，珘Ｐ（ｑ，ω，δ）是满秩的，结论
得证．

用珘Ｐ（ｑ，ω，δ）代替式（１７）中的Ｐ（ｑ，ω）并求
解（１７），得到

ｙ＝珘Ｐ－１（ｑ，ω，δ）Ｊ－１２３ Γ
ｓ２
ｓ[ ]
３

＋Ｆ（ω( )）[ －

　　　　Ａ（ｑ，ω）Ｂ（ｑ，ω ]） ． （２２）

将式（２２）代入式（１２）中，得到所设计的滑模
控制器为

　ｕａ ＝Ａ（ｑ，ω）Ｂ（ｑ，ω）＋Ｐ（ｑ，ω）珘Ｐ
－１（ｑ，ω，δ）

　　 Ｊ－１
２３ Γ

ｓ２
ｓ[ ]
３

＋Ｆ（ω( )）－Ａ（ｑ，ω）Ｂ（ｑ，ω[ ]）．
３　稳定性分析

首先考虑俯仰和偏航两个可控轴的稳定性，

选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为
Ｖ＝０．５（ｓ２２＋ｓ

２
３）．

　　不考虑干扰作用时，对其求导可得
Ｖ＝－Γ１１ｓ

２
２－Γ２２ｓ

２
３≤０． （２３）

　　由Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性定理可以得到以下结论：
ｌｉｍ
ｔ→∞
ｓｉ＝０，ｉ＝２，３．

　　由于式（２３）当且仅当ｓ２、ｓ３均为零时才满足
等于零的条件，所以当系统运动至滑模面上后会

一直停留在滑模面上，即沿滑模面运动，系统是渐

近稳定的．
考虑干扰的作用，式（２３）变为

Ｖ＝－Γ１１ｓ
２
２－Γ２２ｓ

２
３－ｓ２

ｄ２
Ｊ２２
－ｓ３

ｄ３
Ｊ３３
．（２４）

　　设干扰是有界的，取一正数η满足０＜η＜
１，将式（２４）变为
　Ｖ≤－ηΓ１１ｓ

２
２－ηΓ２２ｓ

２
３－（１－η）Γ１１ｓ

２
２－（１－

　　η）Γ２２ｓ
２
３＋ｓ２｜ｄ２｜ｍａｘ／Ｊ２２＋ｓ３｜ｄ３｜ｍａｘ／Ｊ３３．

（２５）
其中｜ｄ２｜ｍａｘ、｜ｄ３｜ｍａｘ为干扰幅值的上界．通过观
察式（２５）发现，只要选取合适的Γ１１、Γ２２使得
　 －（１－η）Γ１１ｓ

２
２－（１－η）Γ２２ｓ

２
３＋ｓ２｜ｄ２｜ｍａｘ／Ｊ２２＋

　　　ｓ３｜ｄ３｜ｍａｘ／Ｊ３３≤０，
就可保证 Ｖ≤０，所以系统也是有界稳定的．此处
为了保证 Ｖ＜０成立，ｓ２和ｓ３不能收敛至零，所以
存在干扰时系统不是渐近稳定的．

对于欠驱动轴，所设计的控制器使系统各状

态变量的运动满足式（６），根据线性系统 Ｈｕｒｗｉｔｚ
稳定判据可知，当ｃ１＞０，ｃ２＞０时，由式（６）所定
义的滑动模态 ｓ１趋近律特征根均为负，满足
ｌｉｍ
ｔ→∞
ｓ１ ＝０，表明在控制器作用下系统将渐近收敛

于滑模面ｓ１＝０，而ｑ１、ω１在滑模面上将渐近收敛
于零．当考虑干扰的作用时，干扰项将在 ｓ̈１中有显
式的体现，此时 ｓ̈１与式（５）相比，将增加如下与干
扰有关的几项：

　 －
ａ１ω３
Ｊ２２
ｄ１－

ａ１ω２
Ｊ３３
ｄ３＋

ｋ１
２
ｑ４
Ｊ１１
ｄ１－

ｑ３
Ｊ２２
ｄ２＋

ｑ２
Ｊ３３
ｄ( )３ ．
（２６）

　　设干扰均是有界的，则式（２６）也是有界的．
设其绝对值上界为Ｄ，将Ｄ代入式（６）可得

ｓ̈１ ＝－ｃ１ｓ１－ｃ２ｓ１±Ｄ．
　　由微分方程的性质可知，Ｄ的加入不会改变
方程的特征根，设

λ１ ＝
－ｃ１＋ ｃ２１－４ｃ槡 ２

２ ＜０，

λ２ ＝
－ｃ１－ ｃ２１－４ｃ槡 ２

２ ＜０．

ｓ１的解将由原来的 ｓ１ ＝ηｅλａ
ｔ变为 ｓ１ ＝ηｅλａ

ｔ±
Ｄ／ｃ２．其中λａ等于λ１或λ２．可以看出只要ｃ２取得
足够大，则ｓ１将收敛于零的１个小临域内，从而进
一步使ｑ１、ω１收敛至零向量的１个小临域内，所以
通过选择合适的ｃ２使系统实现有界稳定．

综上可以看出，在有界干扰作用下，本文所设

计的控制器可以实现系统（１）、（２）中所有状态变
量的有界稳定．

４　仿真结果与分析
为验证本文所提出的控制算法的有效性，本

节在Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下进行数值仿真试验．
航天器转动惯量矩阵为

Ｊ＝
３２ ０ ０
０ ２５ ０







０ ０ １２５
（ｋｇ·ｍ２）．
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　　航天器外干扰力矩为

　ｄ＝
０００１＋０００１ｓｉｎ（０００５πｔ）
０００１＋０００１ｓｉｎ（０００５πｔ）

０００１＋０００１ｓｉｎ（０００５πｔ＋０５π







）

（Ｎ·ｍ）．

　　为了更明显的体现控制器的工作原理和效
果，取航天器初始姿态和角速度为

ｑ０ ＝［０４ ０２ ０４ ０８］Ｔ，
ω０ ＝［０ ０ ０］Ｔ．

　　对其进行姿态调节控制，目标姿态和角速度为
ｑ０ ＝［０ ０ ０ １］Ｔ，
ω０ ＝［０ ０ ０］Ｔ．

　　控制器参数为 ｋ１ ＝ｋ２ ＝ｋ３ ＝２０，ｃ１ ＝４，
ｃ２ ＝４，δ＝０００１，Γ１１ ＝Γ２２ ＝０５．

当采用实际的传感器和执行机构时，受制于

执行机构能力和传感器的精度（角速度过大时精

度会严重下降），控制器很难完成上述大角度的

调节，这里只是为了定性说明控制算法在理论上

的有效性而不考虑角速度和控制力矩过大的情

况，该控制器的主要任务还是对外界持续小干扰

造成的微小姿态偏差进行调节，防止姿态误差在

干扰长时间作用下累积而越来越大．
相应的仿真曲线如图１～７所示，分别为航天

器姿态四元数、航天器三轴角速度、控制力矩和滑

动模态向量的仿真结果以及稳态误差四元数向量

部分放大曲线．
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图１　四元数ｑ时间响应曲线
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图２　角速度ω时间响应曲线
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图３　控制力矩ｕ曲线

　　从图１～３可以看出，在航天器滚动轴控制输
出失效的情况下，本文提出的滑模非线性控制器

通过对俯仰和偏航轴的控制仍然可以保证闭环系

统的稳定性，在７０ｓ内实现了航天器姿态调节的
控制．由于欠驱动轴是通过对其它两轴的直接控
制而达到间接控制的作用，所以在稳定过程中可

控轴的运动会呈现多次振荡的趋势，振荡程度不

仅与控制器有关，还取决于转动惯量矩阵 Ｊ对角
线元素之间的关系．如以ａ１作为控制难易程度的
指标，则ａ１的绝对值越小，控制难度越高．
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图４　滑动模态向量ｓ曲线
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图５　误差四元数ｑ１曲线
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图６　误差四元数ｑ２曲线
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图７　误差四元数ｑ３曲线

　　通过稳态误差四元数向量部分的曲线可以看
出，该控制器对欠驱动轴所施加的持续干扰具有

很好的抑制能力，控制误差在１个很小的范围内
波动，周期与干扰力矩的周期相同．根据控制器设
计的思路，两可控轴需要首先实现对欠驱动轴的

控制，而欠驱动轴的控制量是通过两可控轴角速

度施加的，所以在对欠驱动轴施加持续干扰的情

况下可控轴的控制误差相对较大，波动的频率高

于欠驱动轴，其幅值呈现为周期性变化，同欠驱动

轴干扰力矩具有相同的频率．该滑模控制器相较
于其它的欠驱动控制器，无需将欠驱动航天器运

动学和动力学模型分开进行设计，具有较强的通

用性．

５　结　论
本文针对刚性航天器单轴失效情况下的姿态

调节控制问题，利用滑模变结构控制理论，设计了

欠驱动刚性航天器姿态滑模控制系统．首先考虑
到欠驱动轴相对阶为２的情况，设计基于二阶滑
模趋近律控制器对其进行姿态调节．在此基础上，
设计传统一阶滑模控制器实现另外两轴的控制．
为了保证整个系统的可实现性，引入微小摄动量，

得到了完整的滑模控制器．最后采用数学仿真验
证了所设计控制器的有效性．
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