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控制受限的卫星轨道转移过程中的姿态控制

胡庆雷，张爱华，姜成平，晋小伟

（哈尔滨工业大学 航天学院，１５０００１哈尔滨）

摘　要：针对刚体卫星在轨道转移过程中存在由质心漂移和推力偏心产生干扰力矩的控制问题，考虑存在参数不确定
性、外部干扰以及控制输入受限，提出了一种智能自适应滑模控制方法，这种方法继承了传统自适应滑模控制的优点的

同时，利用神经网络的逼近能力来补偿执行机构的饱和非线性，进而满足执行机构的幅值受限的要求．最后将该方法应
用于卫星的轨道转移过程中，结果表明了方法的有效性与可行性．
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　　变结构控制由于具有很好鲁棒性与处理系统
不确定性与干扰，在航天器的控制等领域得到广

泛应用［１－３］．然而在实际的控制系统中，滑模变结
构控制器本身不能克服系统中非匹配不确定性，

自适应控制方法作为另一种鲁棒控制方法，它具

有在线估计和学习参数不确定性的能力，因而广

大学者将自适应控制和滑模控制结合应用到各个

领域［４－６］．然而，其研究成果并未考虑执行机构的

非线性饱和特性．早期学者提出了一种抗积分饱
和补偿器设计方法（Ａｎｔｉｗｉｎｄｕｐ）［７－８］，文献［９］
针对航天器大角度姿态机动中执行器的饱和限

制，将Ａｎｔｉｗｉｎｄｕｐ与智能积分器相结合来达到限
制控制器的幅值．文献［１０］针对刚体卫星轨道机
动过程中的控制输入受限问题，通过利用小波函

数的逼近能力来补偿执行机构的饱和非线性．文
献［１１］针对卫星编队飞行中的控制受限问题，通
过选取双曲正切函数来设计控制器，使所设计的

控制器有界从而实现对控制饱和问题的解决．文
献［１２］针对航天器姿态的快速机动问题，通过引
入若干个非线性饱和函数设计了递阶饱和控

制器．



此外，在实际发动机工作中，由于安装误差，

导致发动机产生的推力不通过质心，在卫星轨道

转移将产生很大的推力，此时，产生的干扰力矩对

卫星的姿态影响较大；即卫星轨道与姿态通过干

扰力矩存在一定程度的耦合，因此将轨道转移过

程中的姿态控制问题转化为６ＤＯＦ的姿轨耦合控
制问题进行求解．目前针对６ＤＯＦ的控制研究多
集中于卫星的编队中．Ｗａｎｇ等［１３］针对卫星编队

飞行，考虑飞行过程中平动和转动的耦合作用以

及模型不确定，提出了６ＤＯＦ的鲁棒自适应终端
滑模控制方法，但是该方法没有考虑输入的饱和

特性．文献［１４］针对编队飞行中存在的参数不确
定，外界干扰以及输入受限设计了６ＤＯＦ协同控
制器．

为此，本文在上述研究结果的基础上，对存在

的推力偏心和质心漂移的卫星轨道转移过程中的

姿态控制问题，同时考虑到系统参数的不确定性

以及执行机构的饱和特性，提出了一种基于神经

网络的自适应滑模控制方法．该方法利用自适应
更新律来对系统不确定参数进行实施在线估计，

通过设计神经网络补偿器来解决输入装置的饱和

特性．最后，基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法从理论上证明了
滑动模态的存在性以及系统的全局稳定性，并进

行仿真验证．

１　问题描述和航天器建模
对于卫星的转动，可采用修正的罗德里格斯

参数来描述的其姿态运动与动力学：

Ｉω＋ω×Ｉω＋Ｔｄ ＝Ｔｃ， （１）
σ＝Ｇ（σ）ω． （２）

式中：Ｇ（σ）＝ １４｛（１－σ
Ｔσ）［Ａ３×３］＋２σσ

Ｔ ＋

２［珘σ］｝，Ｉ为卫星的转动惯量，ω为卫星的姿态角速
度，σ为用来描述卫星姿态的修正的罗德里格参
数，Ｔｄ为姿态干扰力矩，Ｔｃ为施加在卫星上的姿态
控制力矩．对于任意一个矢量ａ＝［ａ１ ａ２ ａ３］Ｔ，
叉乘算法表示如下的斜对称矩阵：

ａ×＝
　０ －ａ３ 　ａ２
　ａ３ 　０ －ａ１
－ａ２ 　ａ１









　０

． （３）

　　对于卫星的平动，其可由二体运动方程来描述：

ｍ̈ｒ－ｍｕ
ｒ３
ｒ＋Ｆｄ ＝Ｆｃ． （４）

式中：ｍ为卫星的质量，ｒ为地心距，μ为地球引
力常数，Ｆｄ为卫星所受到的干扰力，Ｆｃ为施加在
卫星上的控制力．

若定义ｘ１＝［ｒ σ］
Ｔ，ｘ２＝［ｖ ω］

Ｔ，则卫星

的６自由度模型可写为如下形式：

ｘ１ ＝
Ａ３×３ ０

０ Ｇ（σ
[ ]

）
ｘ２，

ｍＡ３×３ ０[ ]
０ Ｉ

ｘ２＋
０

ω×Ｉ
[ ]

ω
＋
ｍｕ
ｒ３
ｒ






０
＋
Ｆｄ
Ｔ[ ]
ｄ

＝
Ｆｃ
Ｔ[ ]
ｃ











 ．

（５）
式（５）中，Ａ３×３代表三维的单位阵．

若进一步定义

Λ（ｘ）＝
Ａ３×３ ０

０ Ｇ（σ
[ ]

）
，Ｍｆ＝

ｍＡ３×３ ０

０
[ ]

Ｉ
，

Ｃ（ｘ２）＝
０

ω×Ｉ
[ ]

ω
，Ｎ（ｘ１）＝

ｍｕ
ｒ３
ｒ






０
，

Ｄ＝
Ｆｄ
Ｔ[ ]
ｄ

，Ｕ＝
Ｆｃ
Ｔ[ ]
ｃ

，

则式（５）可以简化为
ｘ１ ＝Λ（ｘ１）ｘ２，

Ｍｆｘ２＋Ｃ（ｘ２）＋Ｎ（ｘ１）＋Ｄ＝Ｕ
{ ．

（６）

　　此外，为了简化，本文仅考虑质心漂移和推力
偏差两种情况对卫星姿态的影响．图１表示仅考
虑单轴的推力偏心，图２表示质心漂移示意图．
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图１　推力偏心
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图２　质心漂移

　　在图１中，Ｆｙ为正常通过质心的轨道推力，
Ｆ′ｙ为存在推力偏心时轨道推力．图２中，Ｏ为卫
星质心，Ｏ′发生漂移后卫星的质心．通过图１可以
得出推力偏心产生的干扰力矩为

Ｔｘ１ ＝｜ｏｂ｜Ｆｙ，

Ｔｙ１ ＝０，

Ｔｚ１ ＝－｜ｏｃ｜Ｆｙ
{

．

（７）
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　　 设 Ｘｃｇ，Ｙｃｇ，Ｚｃｇ分别为质心漂移沿三轴的分
量，Ｆｘ１，Ｆｙ１，Ｆｚ１为卫星在体坐标系三个轴轨道下
推力．则能够产生的干扰力矩为

Ｔｘ２ ＝Ｆｙ１Ｚｃｇ－Ｆｚ１Ｙｃｇ，

Ｔｙ２ ＝Ｆｚ１Ｘｃｇ－Ｆｘ１Ｚｃｇ，

Ｔｚ２ ＝Ｆｘ１Ｙｃｇ－Ｆｙ１Ｘｃｇ
{

．

（８）

　　此外，实际的航天器在空间运行，随着燃料的
消耗和本身部件的转动，卫星的质量和转动惯量

等都会发生缓慢变化，这些将导致系统参数的不

确定．
由此，将系统参数定义为标称值与不确定向，

即如下形式：

Ｍｆ＝Ｍ０＋ΔＭ；Ｃ（ｘ１）＝Ｃ０（ｘ１）＋ΔＣ（ｘ１），

Ｎ（ｘ２）＝Ｎ０（ｘ２）＋ΔＮ（ｘ２）
{ ．

（９）
式中：

　　Ｍ０ ＝
ｍ０Ａ３×３ ０

０ Ｉ[ ]
０

，

　　ΔＭ ＝
Δｍ０Ａ３×３ ０

０ ΔＩ[ ]
０

，Ｃ０（ｘ２）＝
０

ω×Ｉ０[ ]ω，
　　ΔＣ（ｘ２）＝

０
ω×ΔＩ

[ ]
ω
，Ｎ０（ｘ１）＝

ｍ０ｕ
ｒ３
ｒ






０
，

　　ΔＮ（ｘ１）＝
Δｍｕ
ｒ３
ｒ






０
．

为了方便控制器的设计，考虑如下假设：

假设１　系统的不确定参数和干扰均是有界
的，即

‖ΔＭ‖≤Δ１，‖ΔＣ（ｘ２）‖≤Δ２，
‖ΔＮ（ｘ１）‖≤Δ３，‖Ｄ‖≤Δ４．
假设２　系统期望状态ｘ２ｄ和其一阶导数 ｘ２ｄ

是有界的，即 ‖ｘ２ｄ‖ ≤ Δ５，‖ｘ２ｄ‖ ≤ Δ６，其中
Δｉ（ｉ＝１，２，…６）为未知的上确界．

２　自适应滑模控制器设计
２１　不考虑输入饱和的自适应滑模控制器设计

控制目标即设计控制器使得系统的状态ｘ跟
踪上期望的状态ｘｄ．定义跟踪误差

ｅ１ ＝ｘ１－ｘ１ｄ ＝
ｒ－ｒｄ
σ[ ]
ｅ

，

ｅ２ ＝ｘ２－ｘ２ｄ ＝
ｖ－ｖｄ
ω[ ]
ｅ









 ．

（１０）

　　设计滑模面为

ｓ＝ｅ２＋ΓΛ
Ｔ
ｅｅ１ ＝ｘ２－ｘｒ． （１１）

式中：Γ为正定对角矩阵，ｘｒ＝ｘ２ｄ－ΓΛ
Ｔ
ｅｅ１．

对滑模面ｓ求取时间的导数
ｓ＝ｘ２－ｘｒ． （１２）

上式子两端乘以Ｍｆ，同时将式（６）带入可得
Ｍｆｓ＝Ｍｆｘ２－Ｍｆｘｒ＝

Ｕ＋δ－Ｃ（ｘ２）－Ｎ（ｘ１）－Ｄ－Ｍｆｘｒ．（１３）
　　定义１　令ｇ＝－ΔＭｘｒ－ΔＣ（ｘ２）－ΔＮ（ｘ１）－Ｄ
由假设 １与 ２可以得出变量 ｇ是有界的，即
‖ｇ‖≤Ｇ．

由于Δ１～６为未知的正整数．则利用自适应律
来确定未知上界Ｇ，自适应律为

Ｇ^
·

＝－μ（ｔ）^Ｇ＋１γ‖
ｓ‖． （１４）

其中，μ（ｔ）＝－ｒ，μ（ｔ），ｒ＞０，ｕ（０）＞０．
定理１　系统（６）满足假设１与２，选取滑动

面 ｓ＝ｅ２＋ΓΛ
Ｔ
ｅｅ１＝ｘ２－ｘｒ，选取式（１５）控制律

和式（１４）自适应律，系统的滑动模态（ｔ）＝０是
渐近稳定的．

Ｕ＝Ｍ０ｘｒ＋Ｃ０（ｘ２）＋Ｎ０（ｘ１）－
ＫｐΛ

Ｔ
ｅｅ１－Ｋｄｓ－Ｇ^ｓｇｎ（ｓ）． （１５）

证明　选取如下的李雅普诺夫函数

Ｖ１ ＝
１
２ｓ

ＴＭｆｓ＋
１
２ｅ

Ｔ
１Ｋｐｅ１＋

１
２γ
珘Ｇ２＋γ１ｒμＧ

２．

（１６）
利用式（１３）与式（１５）可得

Ｖ１≤ －ｓ
ＴＫｄｓ－ｅ

Ｔ
１ＫｐΛｅΓΛ

Ｔ
ｅｅ１＋珘Ｇ‖ｓ‖ ＋

γ珘Ｇ珘Ｇ
·

＋γ１ｒμＧ
２． （１７）

将自适应律式（１４）代入上式可得
　 Ｖ１≤ －ｓ

ＴＫｄｓ－ｅ
Ｔ
１ＫｐΛｅΓΛ

Ｔ
ｅｅ１＋

γ珘Ｇμ（ｔ）^Ｇ＋γ１ｒμＧ
２． （１８）

由于 μ（ｔ）＝－ｒμ（ｔ），可知
Ｖ１－ｓ

ＴＫｄｓ－ｅ
Ｔ
１ＫｐΛｅΓΛ

Ｔ
ｅｅ１０． （１９）

　　证明得到系统滑动模态ｓ（ｔ）＝０渐近稳定．
２２　考虑输入饱和的神经网络自适应滑模控制

器设计

饱和函数 ｓａｔ（ｕ）是考虑执行机构的饱和特
性而产生的非线性，定义其输出为

　　τｉ＝
　ｕｍａｘ，　　ｕｉ≥ｕｍａｘ；

　ｕｉ，　　－ｕｍａｘ＜ｕｉ＜ｕｍａｘ；

－ｕｍａｘ，　　　ｕｉ≤－ｕｍａｘ
{

．
ｉ＝１，…６． （２０）

　　为了处理执行机构的饱和特性，引入一个新
的变量
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δ＝τ－ｕ． （２１）
　　本文利用神经网络控制的自适应能力来逼近
输入饱和非线性函数δ．给出如下结论：

定理２　系统（６）满足假设１与２，选取滑动
面ｓ＝ｅ２ ＋ΓΛ

Ｔ
ｅｅ１ ＝ｘ２ －ｘｒ，如果系统选取

式（２２）控制律和式（１４）自适应律，且控制参数
满足条件

　Ｋｄ‖ｓ‖ －‖ε‖ ＋αΘ（珦Ｗ
ＴＷ－Ｗ２）＞０．（２２）

　　系统的滑动模态ｓ（ｔ）＝０是渐近稳定的．
Ｕ＝ｖ－δ^，
ｖ＝Ｍ０ｘｒ＋Ｃ０（ｘ２）＋Ｎ０（ｘ１）－ＫｐΛ

Ｔ
ｅｅ１－

　　Ｋｄｓ－Ｇ^ｓｇｎ（ｓ），

Ｗ^
·

＝ηΘＸｓＴ－αΘ‖ｓ‖Ｗ^，δ^＝Ｗ^ＴＸ










．

（２３）
式中：Θ为正定的对角矩阵，Ｗ为神经网络从中
间 层 到 输 出 层 的 逼 近 权 重，Ｘ ＝
Ｘ１ Ｘ２ … Ｘ[ ]ｎ

Ｔ为高斯函数构成的向量，形

式如下［１５］：

Ｘｉ（ｘ）＝ｅｘｐ－
‖ｘ－ｃｉ‖

２

β２( )
ｉ

（ｉ＝１，２，…，ｎ）．

（２４）
　　证明　选取如下的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ２ ＝
１
２ｓ

ＴＭｆｓ＋
１
２ｅ

Ｔ
１Ｋｐｅ１＋

１
２γ
珘Ｇ２＋

γ１ｒμＧ
２＋１２η

ｔｒ（珦ＷＴΘ－１珦Ｗ）． （２５）

对其求导可得

Ｖ２ ＝Ｖ１＋
１
η
ｔｒ（珦ＷＴΘ－１珦Ｗ

·

）． （２６）

将式（１９），式（２３）带入可得
Ｖ２ ＝Ｖ１＋ｓ

Ｔε＋ｔｒ（珦ＷＴαΘ‖ｓ‖Ｗ^）．（２７）
　　利用不等式ｔｒ（珦ＷＴＷ^）＝ｔｒ（珦ＷＴ（Ｗ－珦Ｗ））≤
‖珦Ｗ‖‖Ｗ‖ －‖Ｗ‖２则上式不等式可以化简为

Ｖ －ｅＴ１ＫｐΛｐΓΛ
Ｔ
ｅｅ１＋‖ｓ‖（－Ｋｄ‖ｓ‖ ＋

‖ε‖ ＋１４αΘ‖Ｗ‖
２）． （２８）

根据神经网络逼近的相关知识可知，最佳逼

近权重 Ｗ 是有界的，不妨设存在正常数 ｌ使
‖Ｗ‖２≤ｌ成立，则上式可改成

Ｖ －ｅＴ１ＫｐΛｐΓΛ
Ｔ
ｅｅ１ ＋‖ｓ‖（－Ｋｄ‖ｓ‖ ＋

‖ε‖ ＋１４αｌΘ）． （２９）

只要满足条件：Ｋｄ‖ｓ‖ －‖ε‖ ＋０２５αｌΘ＜
０，则．证明得到系统滑动模态ｓ（ｔ）＝０渐近稳定．

注２　‖·‖表示矩阵或者向量·的 ２范
数．

注３　 珟Ｗ ＝Ｗ－Ｗ^，^Ｗ为最佳逼近权重Ｗ的
估计值．

３　仿真结果及分析
为了验证上述控制器的有效性，选择如表１

和表２所示的仿真参数，同时要求卫星转移所能
够施加的最大控制力为１０Ｎ，调整卫星姿态的最
大控制力矩为 １Ｎ·ｍ．以下是通过 ＭＡＴＬＡＢ／
ＳＩＭＵＬＩＮＫ进行仿真的结果，如图３与图４所示．
在仿真过程中，为了比较，采用如下２种方案实现
上述任务．

表１　卫星轨道初始参数

卫星位置 半长轴 偏心率 轨道倾角／（°） 升交点赤经／（°） 近地点幅角／（°） 真近点角／（°）

转移前轨道六要素 ８０００ ０ ２８５ １００ ０ １３０

转移后轨道六要素 ９０００ ０ ２８５ １００ ０ １７０

表２　卫星的物理参数

仿真参数 转动惯量／（ｋｇ·ｍ－２） 地球引力常数 卫星质量／ｋｇ 卫星的初始姿态
卫星的初始姿态角速度／

（ｒａｄ·ｓ－１）

参数值 Ｉ＝
４２０ １８ －１５

１８ ２５６ －１２

－１５ －
[ ]

１２ ６１８

ｕ＝３９８６００ ｍ＝１００ σ（０）＝［００３ ００２ －００３］Ｔ ω（０）＝［０ ０ ０］Ｔ

仿真参数 卫星的期望姿态 卫星的期望姿态角速度 不确定性参数 神经网络相关参数

参数值 σｄ＝［０ ０ ０］Ｔ ωｄ＝［０ ０ ０］Ｔ
Δｍ＝００１ｍ，

ΔＩ＝００１Ｉ

ｎ＝６；β２ｉ ＝５００（ｉ＝１，２，３）；

η＝１０；β２ｉ ＝１０００；（ｉ＝４，５，６）．
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图３　控制器（１５）作用下的卫星位置与姿态时间响应曲线
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图４　控制器（２３）作用下的卫星位置与姿态时间响应曲线

·５·第５期 胡庆雷，等：控制受限的卫星轨道转移过程中的姿态控制



　　ＣａｓｅＩ　利用本文设计自适应滑模控制器（１５）
来实现卫星从一个轨道机动到另一个轨道的同

时，保持卫星的对地定向，由仿真图３可看出，卫
星在大约１５００ｓ完成轨道的转移，在５０ｓ左右实
现卫星姿态的定向．但是由于在控制器设计时，没
有考虑执行机构的饱和特性，通过图３（ｃ）与 ３
（ｄ）可以看出，轨道推力最大高达３５Ｎ，姿态控制
力矩为２Ｎ·ｍ，超出了执行机构的最大输出，因
此导致卫星机动速度和姿态角速度均较大，容易

造成卫星晃动，进而造成其控制精度降低．
ＣａｓｅＩＩ　采用本文设计的基于神经网络饱

和补偿的自适应滑模控制器（２３）．由图４可知，
卫星约在１８００ｓ完成轨道的转移，６０ｓ左右完成
姿态的对地定向．由于其显式考虑了执行机构的
饱和特性及神经网络的引入，使得执行机构的输

出没有超过其饱和值，并实现了卫星机动的平稳

过渡，提高了过渡过程的动态品质，进而提高了航

天器的控制精度．

４　结　论
１）本文提出了一种自适应滑模控制器，通过

自适应律对不确定参数进行实时估计．同时针对
输入装置的饱和特性，通过智能径向基函数

（ＲＢＦ）神经网络来进行补偿．
２）神经网络的引入使得控制器具有了很强

的自适应和自学习能力，降低了饱和非线性对系

统的影响，提高了系统过渡过程中平稳性．
３）该方法保证了航天器在存在推力偏心和

质心漂移的前提下，完成了轨道的转移，同时保持

姿态在轨道转移过程中对地惯性定向．并且过渡
过程品质良好，有着较为广阔的应用前景．
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ｅｉｇｅｎａｘｉｓ ｒｏｔａｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ ｓｌｅｗ ｒａｔｅ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ．１９９５，１８（６）：１３７２－１３７９．

［１３］ＷＡＮＧＪＹ，ＳＵＮＺＷ．６ＤＯＦｒｏｂｕｓｔａｄａｐｔｉｖｅｔｅｒｍｉｎａｌ
ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｙｉｎｇ［Ｊ］．
ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１１，７３：７６－８７．

［１４］ＬＶＹＹ，ＨＵＱＬ，ＭＡＧＦ．６ＤＯＦｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｔｈ ｉｎｐｕｔ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔａｎｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ［Ｊ］． ＩＳＡ
Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１１（５０）：５７３－５８０．

［１５］ＬＥＷＩＳＦＬ，ＹＥＧＩＬＤＩＲＥＫＡ，ＬＩＵＫ．Ｍｕｌｔｉｌａｙｅｒ
ｎｅｕｒａｌｎｅｔｒｏｂｏｔｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗｉｔｈ ｇｕａｒａｎｔｅｅｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ｎｅｕｒａｌ
Ｎｅｔｗｏｒｋｓ，１９９６，７（２）：３８８－３９９．

（编辑　苗秀芝）
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