
第 ４７ 卷　 第 ３ 期

２ ０ １ ５ 年 ３ 月
　

哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报

ＪＯＵＲＮＡＬ ＯＦ ＨＡＲＢＩＮ ＩＮＳＴＩＴＵＴＥ ＯＦ ＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ
　

Ｖｏｌ ４７ Ｎｏ ３

Ｍａｒ． ２０１５

　 　 　 　 　 　
ｄｏｉ：１０．１１９１８ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．０３６７⁃６２３４．２０１５．０３．００２
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摘　 要： 为提高三轴稳定刚体航天器对时变参数摄动及外界环境干扰的鲁棒性能，提出一种基于非线性离散滑模控制的

姿态跟踪控制系统设计方法．建立了航天器姿控模型，针对该模型中存在的时变特性与干扰力矩，将原系统进行反馈线性化

解耦和模型离散化，由离散指数趋近律推导了离散滑模姿态控制律．依据某航天器的模型数据进行的仿真结果表明，所设计

的离散滑模姿控系统在确保航天器姿态稳定的同时，实现了各通道的解耦控制，可有效减小干扰引起的姿态角跟踪偏差，
对系统外干扰和内部参数摄动都具有良好的鲁棒性能，同时还验证了对指令跟踪的动态性能与采样周期的关系．
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　 　 三轴稳定刚体航天器姿态跟踪控制系统的任

务是实时地对姿态指令进行准确跟踪，实现其飞

行姿态的稳定控制．期间所需克服的干扰因素有：
敏感元件及传感器漂移等所引起的参数摄动、发
动机及喷管偏斜力矩、重力梯度力矩、太阳辐射力

矩以及空间微粒碰撞产生的力矩等．以上因素使

得航天器姿态的精确控制成为人们研究的热点．
实际上，航天器姿态控制是一个典型的非线性耦

合问题，传统的三通道 ＰＩＤ 独立设计方法已很难

获得较好的控制性能和动态品质．为提高控制性

能及设计效率，近年来国内外相关学者先后将鲁

棒 Ｈ∞ 控制［１］、动态逆［２］、自抗扰控制［３］、最优控

制方法［４－５］以及非线性滑模控制方法［６］ 应用于航

天器姿态跟踪控制系统设计，并取得了较好的控



制效果．其中，由于滑模控制（ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ，
ＳＭＣ）具有对外部扰动和内部参数摄动较好的鲁

棒性能，从而在该研究领域得到广泛应用．文献

［７］将滑模控制应用到姿态稳定控制问题中，并
通过求解最优控制问题来整定滑模函数参数．文
献［８］分别以四元数和修正罗德里格参数为姿态

参数设计了滑模姿态跟踪控制器．文献［９］则利用

分层滑模控制方法，为带两个控制执行机构的欠

驱动刚体航天器的姿态控制系统设计了一种三轴

稳定控制器，并验证了该方法的有效性．针对控制

受限和角速率受限的刚体航天器姿态跟踪控制问

题，文献［１０］则设计了在控制量受约束情况下的

时变滑模姿态控制器，较好地消除了系统抖振，且
具有良好的鲁棒性．

然而，上述研究成果多是针对连续时间系统

进行的相关仿真，在现代航天控制的实际工程研

制与应用过程中，相关的控制算法均由星载计算

机来实现，各状态量、解算量及控制量在各采样周

期内均保持不变，而且由于采样周期的限制，滑动

模态的各性质都将改变，基于连续时间系统理论

及模型所设计的滑模控制器往往会导致实际控制

系统不稳定，控制性能与理论仿真结果相比较差．
因此，研究航天器的离散姿态控制系统设计方法

具有实际工程意义．为此，本文首先建立了航天器

姿控仿射模型，通过反馈线性化方法对原非线性

耦合系统解耦并作离散化处理，并由离散化指数

趋近律推导了离散滑模姿态控制律．通过仿真验

证了该离散控制器的有效性，对系统外干扰和内

部参数摄动都具有良好的鲁棒性能．

１　 刚体航天器姿态控制仿射模型

设航天器的姿态参考基准为轨道坐标系 Ｏ，
其定义如下，原点位于航天器质心，ＯＸＯ 为横向，
ＯＺＯ 指向地心，ＯＹＯ 则指向轨道法向，并与轨道角

速度反向．假定航天器姿态不受轨道影响，则刚体

航天器运动学方程可表示为
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式中： ［γ，θ，ψ］Ｔ 为航天器相对于轨道坐标系 Ｏ 的

姿态角；ω ｉ ＝ ［ω ｉｘ，ω ｉｙ，ω ｉｚ］Ｔ 为体系 Ｂ 相对于惯性

坐标系 Ｉ且表示在 Ｂ上的姿态角速度矢量；ω ｏ 为轨

道角速度；Ｃｂ
ｏ为轨道系 Ｏ 到体系 Ｂ 的转换矩阵．

刚体航天器的动力学方程为

Ｊω̇ｉ ＋ ωｉＪωｉ ＝ Ｔｃ ＋ Ｔｇ ＋ ｄ．
其中： Ｊ∈Ｒ３×３ 为航天器的对阵正定转动惯量矩阵；
ωｉ 表示矢量ωｉ 的斜对称矩阵；Ｔｃ ＝ Ｔｅ ＋ Ｔｐ 为三轴

控制力矩矢量，由航天器喷管控制力对质心的分力

矩及发动机摆角控制力矩组成，其具体形式为

Ｔγｅ ＝ Ｐγ１３（ ｌψ＋ － ｌψ－）（１ ＋ Ｋγ１３） ＋ Ｐγ２４（ ｌθ ＋ －
　 　 　 ｌθ －）（１ ＋ Ｋγ２４），
Ｔθｅ ＝ Ｐθ（ｌθ＋ ＋ ｌθ－ － ２ｚｃ）（１ ＋ Ｋθ） － Ｐψｚｃ（１ ＋ Ｋψ），
Ｔψｅ ＝ － Ｐψ（ｌψ＋ ＋ ｌψ－ － ２ｙｃ）（１ ＋ Ｋψ） ＋ Ｐθｙｃ（１ ＋ Ｋθ）．
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ｄ ＝ ［ｄｘ，ｄｙ，ｄｚ］ Ｔ 为不可建模随机干扰力矩；Ｔｇ 为

空间环境引力梯度干扰力矩：
Ｔγｇ ＝ － ３ω２

ｏ［（Ｊｙ － Ｊｚ）γ ＋ Ｊｙｚ － Ｊｘｙθ］，

Ｔθｇ ＝ － ３ω２
ｏ［（Ｊｘ － Ｊｚ）θ ＋ Ｊｘｚ － Ｊｘｙγ］，

Ｔψｇ ＝ － ３ω２
ｏ［Ｊｙｚθ ＋ Ｊｘｙγ］ ．
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以上各式中， Ｐ 为主发动机推力；Ｐγ１３、Ｐγ２４、Ｐθ 及

Ｐψ 为辅助姿控喷管推力；ｘｃ、ｙｃ 及 ｚｃ 为航天器质心

位置；ｌｉ 为推力偏心距；Ｋ ｉ 为标定系数；δ １、δ ２ 为发

动机摆角．
为方便仿射模型推导，设姿态角均为小量，如

ｓｉｎ γ ≈ γ、ｃｏｓ γ ≈ １，同时忽略二阶小量；设体系

Ｂ 为航天器主轴系，则忽略惯性积．认为系统的不

确定性可用参数不确定性和外部干扰表示，则可

建立如下姿态控制仿射模型：

　
ｘ̇ ＝ ｆ^（ｘ） ＋ Δｆ（ｘ） ＋ ［Ｇ^（ｘ） ＋ ΔＧ（ｘ）］ｕ ＋ｄ，
ｙ ＝ ｈ（ｘ） ．{ （１）

式中： 状态量 ｘ ＝ ［γ，θ，ψ，ω ｉｘ，ω ｉｚ，ω ｉｙ］ Ｔ，控制输

入 ｕ ＝ ［Ｐγ１３，Ｐγ２４，Ｐθ，Ｐψ，δ １，δ ２］ Ｔ，参考输出 ｙ ＝

［γ ｒ，θ ｒ，ψ ｒ］Ｔ．ｄ ＝ Ｔｇ ＋ ｄ为采用简化模型时的外部合

干扰项．Δｆ（ｘ） 与 ΔＧ（ｘ） ＝ ［Δｇ１，Δｇ２，…，Δｇｍ］，
Δｇ（ｘ） ＝ ｇ（ｘ） － ｇ^（ｘ） 分别表示建模不确定项和

参数摄动项，估计函数向量 ｆ^（ｘ）、估计增益矩阵

Ｇ^（ｘ）、Δｆ（ｘ） 及 ΔＧ（ｘ） 具体形式为
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Ｇ^（ｘ） ＝

０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０

（ ｌψ＋ － ｌψ－） （ ｌθ＋ － ｌθ－） ０ ０ Ｐｚｃ Ｐｙｃ

０ ０ （ ｌθ＋ ＋ ｌθ－ － ２ｚｃ） － ｚｃ 　 ０ － Ｐｘｃ 　
０ ０ （ ｌψ＋ ＋ ｌψ－ － ２ｙｃ） ｙｃ － Ｐｘｃ 　 ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

Δｆ（ｘ） ＝

０
０
０

－ ΔＪｘω̇ｉｘ ＋ （ΔＪｚ － ΔＪｙ）ωｉｚωｉｙ

Ｊｘ

－ ΔＪｚω̇ｉｚ ＋ （ΔＪｙ － ΔＪｘ）ωｉｙωｉｘ

Ｊｚ

－ ΔＪｙω̇ｉｙ ＋ （ΔＪｘ － ΔＪｚ）ωｉｘωｉｚ

Ｊｙ
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ΔＧ（ｘ） ＝

０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０

Ｋγ１３（ ｌψ＋ － ｌψ－） Ｋγ２４（ ｌθ＋ － ｌθ－） ０ ０ ０ ０
０ ０ Ｋθ（ ｌθ＋ ＋ ｌθ－ － ２ｚｃ） － Ｋψｚｃ 　 ０ ０
０ ０ Ｋψ（ ｌψ＋ ＋ ｌψ－ － ２ｙｃ） Ｋθｙｃ ０ ０
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．

２　 航天器离散滑模姿态跟踪控制器

设计

２ １　 基于精确反馈线性化的解耦控制

为推导航天器姿态跟踪滑模控制律，需对仿

射模型进行反馈线性化处理，利用微分几何方法

对非线性系统的状态空间进行描述．
针对式（１）所示的 ｍ 维输入、ｍ 维输出仿射

非线性系统模型，若对于每个输出 ｙｉ，该系统具有

相对阶向量 ρ ＝ ［ρ １，ρ ２，…，ρｍ］ Ｔ 以及 ｌｉｅ 导数向

量 Ｌρ
ｆ ｈ（ｘ） ＝ ［Ｌρ１

ｆ ｈ１，…，Ｌρｍ
ｆ ｈｍ］ Ｔ，使其满足：

１） Ｌｋ
Δｆ ｈｉ ＝ ０， Ｌｋ

Δｇｊ ｈｉ ＝ ０ （０ ＜ ｋ ＜ ρ ｉ － １；ｉ，
ｊ ＝ １，２，…，ｍ）；

２） 系统状态有界：‖Δｆ‖ ≤ ｆＭ，‖Δｇｉ‖ ≤
ｇｉＭ（ ｉ ＝ １，２，…，ｍ） ．
　 　 则可采用微分几何方法使系统（１） 等价于

ｙ（ρ） ＝ Ｌρ
ｆ^ ｈ（ｘ） ＋ ＬΔｆＬρ －１

ｆ^ ｈ（ｘ） ＋

［ Ｅ^（ｘ） ＋ ΔＥ（ｘ）］ｕ ＋ ＬｄＬρ －１
ｆ^ ｈ．

同时假设等效干扰 ｄ ＝ ［ｄ１，ｄ２，…，ｄｍ］ Ｔ 满足

有界条件 ‖ｄ‖ ≤ Ｄ，则可通过非线性输入变换

得到系统的反馈解耦控制律

ｕ ＝ Ｅ（ｘ） －１［ｖ － Ｌρ
ｆ ｈ（ｘ）］ ． （２）

进而可将式（１）转化为 ｍ 个简单的线性动态方程

ｙ（ρｉ）
ｉ ＝ ｖｉ， （ ｉ ＝ １，２，…，ｍ） ． （３）

式（３）表明，虚拟输入控制向量 ｖ ＝ ［ｖ１，…，ｖｍ］Ｔ 是

仅作用在输出上的．
采用上述反馈线性化方法，可得系统（１）的

如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 微分系数向量：

Ｌ ｆ^ｈ ＝ ∂ｈ
∂ｘ

ｆ^（ｘ） ＝ ｆ^γ， ｆ^ θ， ｆ^ψ[ ]
Ｔ ．

非线性解耦矩阵：

　 Ｅ（ｘ） ＝
∂（Ｌ ｆ^ｈ）

∂ｘ
Ｇ^（ｘ） ＝

Ｅ１１ Ｅ１２ Ｅ１３ Ｅ１４ Ｅ１５ Ｅ１６

０ ０ Ｅ２３ Ｅ２４ Ｅ２５ ０
Ｅ３１ Ｅ３２ Ｅ３３ Ｅ３４ Ｅ３５ Ｅ３６
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ê
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．

其中：
Ｅ１１ ＝ ｌψ＋ － ｌψ－，
Ｅ１２ ＝ ｌθ ＋ － ｌθ －，
Ｅ１３ ＝ θ（ ｌθ ＋ ＋ ｌθ － － ２ｚｃ），
Ｅ１４ ＝ － θｚｃ，
Ｅ１５ ＝ Ｐｚｃ，
Ｅ１６ ＝ Ｐｙｃ － θＰｘｃ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

　 　
Ｅ２３ ＝ ｌψ＋ ＋ ｌψ－ － ２ｙｃ，
Ｅ２４ ＝ ｙｃ，
Ｅ２５ ＝ － Ｐｘｃ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï
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Ｅ３１ ＝ － θ（ ｌψ＋ － ｌψ－），
Ｅ３２ ＝ － θ（ ｌθ ＋ － ｌθ －），
Ｅ３３ ＝ （ｌθ＋ ＋ ｌθ－ － ２ｚｃ） ＋ γ（ｌψ＋ ＋ ｌψ－ － ２ｙｃ），
Ｅ３４ ＝ － ｚｃ ＋ γｙｃ，
Ｅ３５ ＝ － θＰｚｃ － γＰｘｃ，
Ｅ３６ ＝ － θＰｙｃ － Ｐｘｃ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

∂（Ｌ^ｆｈ）
∂ｘ

＝
－ θωｏ ωｉｚ － γωｏ ωｏ 　 １ θ ０
０ ０ ０ 　 ０ ０ １
ωｉｙ －ωｉｘ －ψωｏ － θωｏ － θ １ γ
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ê
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û

ú
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．

易知，在暂不考虑模型不确定扰动项的情况

下，通过反馈线性化方法可将系统解耦为 ３ 个独

立子系统进行控制．
２ ２　 基于饱和型趋近律的离散滑模姿态控制器

设计

直接对非线性仿射模型形式的姿态控制系统

进行精确离散化比较困难，为便于设计离散滑模

姿态控制器，本文考虑对已得到的线性动态方程

式（３）进行精确离散化处理．则离散处理后的系统

的输出跟踪指令可表示为

ｚｉ ＝ ［ｙｉ， ｙ̇ｉ］Ｔ（ｙ１ ＝ γ ｒ， ｙ２ ＝ θ ｒ， ｙ３ ＝ ψ ｒ）．
则原姿态控制系统（１）的各解耦子系统的离散化

线性表示即为

　 ｚｉ（ｋ ＋ １） ＝ Ａｄｚｉ（ｋ） ＋ Ｂｄ（ｖｉ（ｋ） ＋ｄｉ（ｋ））． （４）
式中 Ａｄ、Ｂｄ 为任意相邻采样周期［ｋＴ，（ｋ ＋ １）Ｔ］
间的离散化状态转移矩阵及增益矩阵， 其具体

形式：

Ａｄ ≈
１ Ｔ ０
０ １ Ｔ
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，　 Ｂｄ ≈
０
０
Ｔ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

式（４）中的模型不确定扰动项ｄｉ（ｋ） 可归纳表示为

ｄｉ（ｋ） ＝ ＬΔｆＬ ｆ^ｈｉ ＋ ＬΔｇｉＬｆｈｉｕｉ ＋ ｄｉ（ｋ）， （ ｉ ＝ １，２，３） ．
具体而言，ＬΔｆＬ ｆ^ｈｉ ＋ ＬΔｇｉＬｆｈｉｕｉ 为采用反馈线

性化方法时模型参数不准确导致的参数化不确定

项，其形式为

　 ＬΔｆＬ ｆ^ｈ１ ＝ （ － ΔＪｘω̇ｉｘ ＋ （ΔＪｚ － ΔＪｙ）ω ｉｚω ｉｙ） ／ Ｊｘ ＋
θ（ － ΔＪｚω̇ｉｚ ＋ （ΔＪｙ － ΔＪｘ）ω ｉｙω ｉｘ） ／ Ｊｚ，

　 ＬΔｆＬ ｆ^ｈ２ ＝ （ － ΔＪｙω̇ｉｙ ＋ （ΔＪｘ － ΔＪｚ）ω ｉｘω ｉｚ） ／ Ｊｙ，
　 ＬΔｆＬｆ^ｈ３ ＝ － θ（－ ΔＪｘω̇ｉｘ ＋ （ΔＪｚ － ΔＪｙ）ωｉｚωｉｙ） ／ Ｊｘ ＋

（－ ΔＪｚω̇ｉｚ ＋ （ΔＪｙ － ΔＪｘ）ωｉｙωｉｘ） ／ Ｊｚ ＋
γ（－ ΔＪｙω̇ｉｙ ＋ （ΔＪｘ － ΔＪｚ）ωｉｘωｉｚ） ／ Ｊｙ，

　 ＬΔｇ１Ｌｆｈ１ｕ１ ＝ Ｐγ１３Ｋγ１３（ｌψ＋ － ｌψ－） ＋ Ｋγ２４（ｌθ＋ － ｌθ－） ＋
θ［ＰθＫθ（ｌθ＋ ＋ ｌθ－ － ２ｚｃ） － ＰψＫψｚｃ］，

　 ＬΔｇ２Ｌｆｈ２ｕ２ ＝ ＰθＫψ（ ｌψ＋ ＋ ｌψ－ － ２ｙｃ） ＋ ＰψＫθｙｃ，
　 ＬΔｇ３Ｌｆｈ３ｕ３ ＝ － θ［Ｐγ１３Ｋγ１３（ｌψ＋ － ｌψ－） ＋ Ｋγ２４（ｌθ ＋ －

ｌθ－）］ ＋ ＰθＫθ（ｌθ＋ ＋ ｌθ－ － ２ｚｃ） －

ＰψＫψｚｃ ＋ γ［ＰθＫψ（ｌψ＋ ＋ ｌψ－ － ２ｙｃ） ＋
ＰψＫθｙｃ］．

为使公式表示清晰，以上各状态量及控制量

离散采样值均省略了 ∗（ｋ） 的书写格式．
滑模控制完全依靠控制律中的不连续切换项

来保证系统的鲁棒性能，切换项的大小取决于模

型不确定的界．设 λ ＞ ０，Ｃ ＝ ［λ，１］，结合非线性

离散状态方程（４），定义如下线性切换函数：
ｓｉ（ｋ） ＝ Ｃｉｚｉ（ｋ） ． （５）

式中 ｚｉｃ（ｋ） 为 ｋＴ 时刻的输出指令．
选取离散化指数趋近律为

　 ｓ（ｋ ＋ １） － ｓ（ｋ） ＝ － ｑＴｓ（ｋ） － εＴｓｇｎ（ｓ（ｋ））． （６）
式中 ε 为切换增益，ｑ 为趋近律系数，均为正实

数，并满足 １ － ｑＴ ＞ ０．
综合式（４） ～ （６），可得离散滑模虚拟控制

律为

ｖｉ（ｋ） ＝ （ＣｉＢｄ）
－１｛Ｃｉｚｉｃ（ｋ ＋ １） － ＣｉＡｄｚｉ（ｋ） ＋

（１ － ｑｉＴ）ｓｉ（ｋ） － ε ｉＴｓｇｎ（ｓｉ（ｋ））｝． （７）
式中子系统切换增益应设置为 ε ｉ ≥ Ｄｉ ＋ η ｉ，
（η ｉ ＞ ０） ．

在式（７） 的作用下，（ｋ ＋ １）Ｔ 时刻仅考虑外

部扰动的切换函数

　 ｓｉ（ｋ ＋ １）＝ Ｃｉｚｉ（ｋ ＋ １）＝ （１ － ｑｉＴ）ｓｉ（ｋ） ＋ｄｉ（ｋ） －
ε ｉＴｓｇｎ（ｓｉ（ｋ））． （８）

易证明，闭环姿态控制系统将收敛到准滑动模

态区域 ＳΔｄ
ｉ ＝ ｛ｚｉ（ｋ） ｜ ｓｉ（ｋ） ｜ ＜ Δｄ｝，切换边界层

宽度 Δｄ ＝ （ε ｉ ＋ Ｄｉ）Ｔ ／ （２ － ｑｉＴ），即表现出对外界

干扰的不变性［１１］ ．若此时模型的扰动界 Ｄｉ 越大，采
样周期 Ｔ 越长，则姿控系统的抖振越强，跟踪误差

也越大．
为对抖振加以抑制，采用边界约束正则化方

法［１１］，以饱和函数 ｓａｔ（∗） 替代式（７） 中的符号

函数 ｓｇｎ（∗），则式（５） 可进一步改写为

　 ｖｉ（ｋ） ＝ （ＣｉＢｄ）
－１｛Ｃｉｚｉｃ（ｋ ＋ １） － ＣｉＡｄｚｉ（ｋ） ＋

（１ － ｑｉＴ） ｓｉ（ｋ） － ε ｉＴｓａｔ（ ｓｉ（ｋ） ／ μ｝ ．
（９）

结合式（２）与（９），可得各通道的离散滑模舵

偏控制律为

ｕ（ｋ） ＝ Ｅ（ｘ（ｋ）） －１［ｖ（ｋ） － Ｌ２
ｆ^ ｈ（ｘ（ｋ））］ ．

（１０）
　 　 为使离散滑模姿态控制器所跟踪的输出参考

指令更接近实际情况，在系统状态进入滑动模态

后，应利用相邻采样时刻间的输出指令均值代替

ｋＴ 时刻的输出参考指令 ｚｒ（ｋ） ．
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３　 离散滑模姿态控制器性能仿真与分析

　 　 为验证该离散滑模姿控系统的控制性能，选
取如下航天器结构及状态参数：

轨道速度 ω０ ＝ ０ ００１ ０５５ ｒａｄ ／ ｓ；主发动机推

力 Ｐ ＝ ３ ５００ Ｎ；辅助姿控喷管推力均为 Ｐ ＝ ３０ Ｎ，
为实现姿态微调，其最短持续时间 ０ ２ ｓ，作用时间

不确定；航天器转动惯量及质心位置标称值列于

表 １；标定系数为满足 ｜ Ｋｉ ｜ ≤０ １ 的随机数．

表 １　 航天器转动惯量及质心位置标称值

Ｊｘ ／ （ｋｇ·ｍ２） Ｊｙ ／ （ｋｇ·ｍ２） Ｊｚ ／ （ｋｇ·ｍ２） ｘｃ ／ ｍ ｙｃ ／ ｍ ｚｃ ／ ｍ

４ ７８３ ７ １０ ３９７ ２ １０ ４０２ ５ １ ５２３ ０ ００１ ０ ００３

　 　 参考输出量初始值 γ ＝ ３°、θ ＝ ５°、ψ ＝－ ３°；
期望姿态角 γ ｒ ＝ ０°、θ ｒ ＝ １ ５°、ψ ｒ ＝ ０°；初始角速

度 ω ｉ ＝ ０， ０， ０[ ] Ｔ（° ／ ｓ）； 发动机初始摆角

δ １ ＝ δ ２ ＝０°．在仿真中考虑发动机喷管摆动的动

力学延迟， 并假设其一阶等效模型的阻尼系数

ξ ＝ ０ ７．
随机干扰力矩假设为

ｄ ＝
１ ＋ ｓｉｎ（πｔ ／ １００） ＋ ｓｉｎ（πｔ ／ ２００）
１ ＋ ｓｉｎ（πｔ ／ １２０） ＋ ｓｉｎ（πｔ ／ ２４０）
１ ＋ ｃｏｓ（πｔ ／ １５０） ＋ ｃｏｓ（πｔ ／ ３００）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

× １０－３ Ｎ·ｍ．

转动惯量不确定部分上限 ΔＪ ≤ ０ １５Ｊ．
仿真中各控制参数设置为滑模面增益 λ １ ＝

５ ５、λ ２ ＝ ７ ２、λ ３ ＝ ６ ５；切换增益 ε １ ＝ ０ ２、ε ２ ＝
ε ３ ＝ ０ ３５，η ｉ ＝ ０ １；趋近律系数 ｑｉ ＝ ５；边界层厚

度 μ ＝ ０ ０５；外界不确定干扰上界Ｄ１ ＝ ０ ０５、Ｄ２ ＝
０ ０６５、Ｄ３ ＝ ０ ０８． 由式（７） ～ （１０）可知，在以上控

制参数确定的情况下，采样周期 Ｔ 将影响控制系

统的动态跟踪性能．仿真结果见图 １ ～ １３．图 １ ～ ３
所示为不同采样周期情况下分别对姿态角指令的

跟踪响应对比曲线．从指令跟踪效果上看，采样周

期越大，采样时间间隔内的运动状态受到参数摄动

的影响越明显，因而姿态角跟踪精度就越差．而且，
采样周期较大时控制量的不连贯性也会影响对指

令响应的快速性，甚至产生一定的超调量．三通道

角速率状态响应对比曲线如图 ４ ～ ５ 所示，因离散

滑模控制只能产生准滑动模态，故随着采样周期 Ｔ
的增大，切换带宽度也会相应增大，进而会引起系

统参数的抖振，即姿态角速度在 Ｔ 较大的情况下变

化较剧烈，不利于控制精度的保证．
　 　 图 ６～８ 为不同采样周期下，辅助推力及推力

摆角的对比曲线，图中正数表示脉冲力为顺时针作

用方向（从航天器尾部或上部方向看）．可看出，在
切换增益相同的情况下，离散控制器输出的控制指

令受采样周期影响，较大的采样周期使得系统控制

性能的快速性变差，存在一定的控制滞后现象．
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图 １　 滚转角指令跟踪响应
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图 ２　 俯仰角指令跟踪响应
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图 ３　 偏航角指令响应对比曲线

2 4 6 8 100

ω/
((?
)?
s-1
)

t/s

ωx

ωz

ωy

20

10

0

-10

-20

-30

图 ４　 角速率状态响应曲线（１０ ｍｓ）
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图 ５　 角速率状态响应曲线（１００ ｍｓ）
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图 ６　 辅助姿控推力曲线 １
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图 ７　 辅助姿控推力曲线 ２

2 4 6 8 100
t/s

T=10ms
T=100ms

2 4 6 8 100
t/s

δ 1
/(?
)

δ 2
/(?
)

1

0

-1

-2

2

0

-2

-4

T=10ms
T=100ms

图 ８　 发动机摆角曲线

　 　 图 ９～１３ 分别为不同采样周期下各通道滑模

面切换函数与相轨迹对比曲线， 较小的采样周期

Ｔ 会使切换函数曲线具有较好的收敛性，进而可

保证指令跟踪的精确性要求．反之，Ｔ越大，离散时

间状态的运动从初始状态出发到达切换面的时间

越长，模态收敛速度就越慢，在带中运动时反复超

越理想滑模面的次数就越多，这便对离散系统的

指令跟踪造成了一定程度的精度损失．可见，采样

周期是影响离散滑模控制跟踪性能的主要因素，
在实际硬件系统性能允许的范围内，为提高控制

器的跟踪精度，应尽可能地减小系统采样周期．
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图 ９　 滚转通道切换函数对比曲线
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图 １０　 偏航、俯仰通道切换函数对比曲线
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图 １１　 滚转通道滑模面相轨迹对比曲线
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图 １２　 俯仰通道滑模面相轨迹对比曲线
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图 １３　 偏航通道滑模面相轨迹对比曲线

４　 结　 语

本文研究了三轴稳定刚体航天器姿态控制器

的离散滑模设计方法，建立了姿控仿射模型，通过

引入反馈线性化理论将原非线性耦合系统进行解

耦，并对新的解耦系统模型进行离散化处理．将转

动惯量及分力矩偏差引起的摄动项作为模型不确

定扰动，结合离散滑模控制原理设计了离散滑模

姿态控制律．通过对比仿真分析，验证了该系统

对指令跟踪的鲁棒性能，实现了各通道的解耦

控制．
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