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执行器故障与饱和受限的航天器滑模容错控制

于彦波，胡庆雷，董宏洋，马广富

（哈尔滨工业大学 航天学院， １５０００１ 哈尔滨）

摘　 要： 针对航天器姿态控制过程中同时存在执行器故障、安装偏差与控制受限的多约束问题，提出一种基于积分滑模面的

自适应鲁棒姿态容错控制方法，所设计的控制器在满足执行器控制能力的饱和受限约束的条件下确保系统稳定；同时，通过

引入控制参数在线自适应学习策略以提高对干扰、安装偏差以及故障变化的鲁棒性，进而减小对这些信息的依赖能力，并基

于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方法分析了系统稳定性．通过数值仿真结果表明，提出的自适应积分滑模容错控制算法能有效的保证执行器故障

时航天器姿态控制系统的稳定性，并具有较强的鲁棒性．
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　 　 近年来一些先进控制理论与方法，如反馈控

制［１］、自适应控制［２］、滑模控制［３－４］等及其相结合的

复合控制方法在航天器实际系统控制中得到了一些

应用，而滑模控制以其对不确定性的“不变性”受到

学术界的广泛关注，并在航天器姿态控制中得到了

广泛的应用［５－６］ ．但是，对于传统的滑模控制，当系统

到达滑模面时，存在滑模的到达过程，难以保证系统

的动态性能．而积分滑模由于在系统中引入了状态

的积分环节，一方面可以消除滑模面的到达过程，从
而保证滑动模态下的系统与原始标称系统的一致

性；另一方面，由于积分项的存在，将对常值干扰等

具有很好的抑制作用；然而积分滑模控制及其在航

天控制应用相关研究鲜见报道［７－８］ ．
容错控制策略作为一种有效的手段来解决航天

器的执行器故障问题而得到广泛的关注，其通过设

计一类特定的控制算法来保证控制系统在故障模式

下的稳定性与可靠性，并在航天航空领域得到了广

泛的应用．文献［９］为解决卫星姿态跟踪控制问题中

可能出现的执行器部分与完全失效故障，提出了一

种自适应姿态容错控制器的设计方法；文献［１０］在



考虑模型不确定性、外干扰、执行器故障以及推力器

力矩饱和受限的多种约束下，提出了一类鲁棒自适

应容错控制器的设计方法．针对飞轮作为执行机构

的故障情况下，基于动态逆和时延控制相结合的复

合控制方法；文献［１１］提出了一种类似迭代学习的

卫星姿态容错控制方法．此外，考虑到对干扰以及不

确定性项的抑制能力；文献［１２］基于 Ｌ－２ 增益方

法，提出了一类航天器鲁棒姿态容错控制器的设计

方法，该控制器再保证了系统的最终一致有界稳定

的同时满足 Ｌ－２ 性能指标要求．
然而，在这些容错控制方法的研究中，并没有

考虑执行机构实际的物理约束，即没有显式地考

虑控制力矩饱和受限的约束问题，而这种饱和受

限的强非线性约束将会严重的影响系统的稳定性

以及可靠性［１３－１４］ ．此外，尽管上述文献所提出的控

制方法能够解决航天器的外部干扰、饱和受限甚

至执行器的故障容错问题，但它们并没有考虑实

际系统存在执行机构安装偏差的问题．在实际的航

天工程中，受限于安装工艺以及发射过程中运载

器振动的影响，航天器执行机构的安装偏差不可

避免．而这种安装偏差的存在将对姿态跟踪性能产

生影响，严重时将使整个姿态控制任务失败．目前

对执行器安装偏差问题的相关研究成果相对较

少［１５－１６］ ，然而在这些文献中，研究者们并没有考虑

常值干扰对系统的影响．
为此，本文在上述研究成果的基础之上，综合考

虑外部干扰、执行机构故障、安装偏差以及控制受限

的多约束问题，提出一种新型自适应积分滑模姿态

容错控制方法；该方法在显式地引入饱和函数以保

证控制输出受限的同时，并不依赖于执行器的在线

故障诊断信息；理论上证明了所设计控制系统对执

行机构故障和安装偏差等的容错能力与鲁棒性以及

系统的稳定性，并且数值仿真研究结果也验证了所

提出方法的有效性与理论的正确性．

１　 航天器动力学模型与控制问题描述

为了避免奇异问题，考虑采用修正的罗德里格

参数描述航天器姿态运动学与动力学方程［１７］：

ρ· ＝ １
２

Ｉ － Ｓ（ρ） ＋ ρ ρＴ － １ ＋ ρＴρ
２

Ｉæ

è
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Ｊω·（ ｔ） ＋ Ｓ ω（ ｔ）( ) Ｊω（ ｔ） ＝ ｕ（ ｔ） ＋ Ｔｄ（ ｔ） ．
（１）

式中：ρ∈Ｒ３为星体坐标系相对于惯性空间坐标系

的修正的罗德里格参数；ω（ ｔ）∈Ｒ３ 为航天器本体

坐标系相对地心惯性坐标系的旋转角速度在本体坐

标系上的分量；Ｊ∈Ｒ３×３为航天器转动惯量；Ｔｄ（ ｔ）∈
Ｒ３为外部干扰；ｕ（ ｔ）∈Ｒ３ 为作用在星体上的合控制

力矩；此外，Ｓ（·）为反对称矩阵．
在实际的航天工程中，为保证航天器姿态控制

系统的高可靠性，航天器执行机构的设计往往采用

冗余配置情况，考虑图 １ 所示的正安装于航天器本

体坐标系的理想安装结构．然而，在航天工程中，由
于受安装技术的限制，航天器执行机构在不同程度

上存在安装偏差．所谓安装偏差即是反作用飞轮在

实际坐标系中安装的位置与本体坐标系中理想位置

的偏差，如图 １所示．这里 Δαｉ 与 Δβｉ（ ｉ＝ １，２，３，４）定
义为飞轮的安装偏差角．
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图 １　 存在安装偏差反作用飞轮配置结构

根据图 １ 给出的反作用飞轮安装框图，可计算

出反作用飞轮实际输出总力矩为 ｕ ＝ （Ｄ ＋ ΔＤ）τ． 式
中：τ＝［τ１ τ２ τ３ τ４］Ｔ∈Ｒ４ 为四反作用飞轮实际

输入的控制力矩；Δτ＝［Δτ１ Δτ２ Δτ３ Δτ４］Ｔ∈Ｒ４

为由于反作用飞轮安装偏差所产生的力矩偏差；
Ｄ∈Ｒ３×４为表示标称安装矩阵；ΔＤ∈Ｒ３×４为执行机构

安装偏差矩阵．考虑实际安装偏差角 Δαｉ（ ｉ ＝ １，２，３，
４）与 Δβｉ 为小量．利用了三角关系近似关系，可得
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　 　 在航天器在轨运行过程中，由于执行机构要经

常性地完成各种操作在轨，使得反作用飞轮时常发

生故障；由此，同时考虑执行器存在故障与安装偏差

意义下的航天器的动力学方程可修改为

Ｊω·（ｔ） ＋ Ｓ ω（ｔ）( ) Ｊω（ｔ） ＝ Ｄ ＋ ΔＤ( ) Ｅτ（ｔ） ＋ Ｔｄ（ｔ），
（２）

这里 Ｅ 定义为 Ｅ ＝ ｄｉａｇ（ｅ１，ｅ２，ｅ３，ｅ４）， 式中 ｅｉ 为第 ｉ
个反作用飞轮的有效因子，且满足０≤ｅｉ≤１（ ｉ ＝ １，２，
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３，４）；当 ｅｉ ＝ １ 时，表明第 ｉ 个反作用飞轮工作完好；
当 ｅｉ ＝ ０ 时，表明第 ｉ 个反作用飞轮完全失效；当 ０＜
ｅｉ＜１ 时，表明第 ｉ 个反作用飞轮存在部分失效．

为了便于控制器设计，给出如下合理假设：
假设 １　 对于反作用飞轮的安装偏差角为小角

度，也即安装偏差矩阵范数有界，由此存在一个较小

的常数 γ 使得 ‖ΔＤ‖ ≤ γ， 其中 γ＞０ 为未知常数．
假设 ２　 对于 Ｅ＝ｄｉａｇ（ｅ１，ｅ２，ｅ３，ｅ４）所描述的具

有冗余反作用飞轮的故障形式，这里假设某个或某

些反作用飞轮存在故障，但是失效后要求满足约束

ｒａｎｋ（ＤＥ） ＝ ３．
　 　 假设 ３　 假设各个飞轮的特性相同，并且其最大输

出力矩为 τｍ，且满足幅值受限的要求‖τ（ ｔ）‖≤ τｍ ．
假设 ４　 外部 干 扰 Ｔｄ （ ｔ ） 未 知 但 满 足 有 界

‖Ｔｄ‖≤ ｄ
－
，式中 ｄ

－
为干扰范数的未知上界，且满足

ｄ
－
≪τｍ ．

由此，本文的控制目标可以描述为：对于航天器

系统（２），存在反作用飞轮故障、安装偏差、控制受

限以及外部干扰的约束，满足上述假设 １～４，且对于

满足任意的物理意义的初始状态，设计控制律τ（ ｔ），
使得闭环系统的状态稳定，也即 ｌｉｍ

ｔ→∞
ρ（ ｔ） → ０ ，

ｌｉｍ
ｔ→∞

ω（ ｔ） → ０．

２　 自适应积分滑模姿态容错控制器设计

基于滑模控制方法设计的控制器主要分为：
１） 滑模面的选取；２） 控制律的设计，并证明系统状

态在任意初始位置有限时间到达滑模面和收敛到平

衡点，从而保证了航天器状态最终稳定的特性．
２．１　 积分滑模面设计

基于航天器动力学模型式（１）的特性，选取如

下积分滑模面

σ ＝ Ｊ ω（ ｔ） － ω（ ｔ０）( ) ＋ ∫
ｔ

ｔ ０

ω × Ｊω － ｕｎｏｍ( ) ｄｔ．

（３）
式中：ｔ０ 为系统的初始时刻；ｕｎｏｍ为航天器动力学标

称系统的控制律；这里定义航天器动力学标称系统

为忽略外部干扰等因素的一类航天器动力学系统，
即 Ｊω· ＋ Ｓ ω( ) Ｊω ＝ ｕｎｏｍ，对于 ｕｎｏｍ的设计，可以采用

目前航天工程的通用方法比例－积分－微分的方法，
但是考虑到幅值受限的约束，本文给出满足幅值受

限的非线性比例－微分［１３，１８］，具有如下形式：

ｕｎｏｍ ＝ － ｋｄ ｔａｎｈ（ω（ ｔ） ／ α２（ ｔ）） － ｋｐ
ρ

１ ＋ ρＴρ
．

（４）

式中：ｋｐ、ｋｄ 分别为控制增益；α２（ ｔ）为非零的成型函

数［１６］，且满足 ０ ＜ α２
ｍｉｎ ≤ α２

ｍａｘ ∈ Ｌ¥ （ α· ∈ Ｌ¥ ）；函数

ｔａｎｈ（ω（ ｔ））∈ Ｒ３ 定 义 为 ｔａｎｈ （ ω （ ｔ ）） 
［ｔａｎｈ（ω１（ｔ）） ｔａｎｈ（ω２（ｔ）） ｔａｎｈ（ω３（ｔ））］Ｔ 为标准的双

曲正切函数．
注 １　 由式（４）可知，通过调整控制参数 ｋｐ 与 ｋｄ

使得控制输出满足幅值受限，即 ｕｉ
ｎｏｍ ≤ｋｐ ＋ ｋｄ ≤τｍ，

同时也通过调整 α２（ ｔ）可以角速度项对系统的影响．
２．２　 积分滑模容错控制器设计

由滑模面式（３）可知，对其两端求时间导数可得

σ· ＝ Ｊω·（ｔ） ＋ω × Ｊω － ｕｎｏｍ ＝ ＤＥτ ＋ΔＤＥτ ＋ Ｔｄ － ｕｎｏｍ，
（５）

由此，可得出如下定理．
定理 １　 针对存在外界干扰、安装偏差、飞轮故

障以及控制受限的航天器姿态控制系统（２），满足

假设 １ ～ ４，采用式（３）的积分滑模面设计如下控

制律：
τ ＝ ＤＴ ｕｎｏｍ ＋ ｕｌ( ) ， （６）

其中

ｕｌ ＝
－ μ σ

‖σ‖
， ｉｆ σ≠ ０；

　 　 ０，　 　 ｉｆ σ ＝ ０．

ì

î

í
ïï

ïï

这里参数 μ 的选取满足如下约束：

γτｍ ＋ λ２ ｋｐ ＋ ｋｄ( ) ＋ ｄ
－

λ１
＜ μ，

μ ＜
τｍ － ｋｐ － ｋｄ

‖Ｄ‖
．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（７）

这里定义 λｍｉｎ ＤＥＤＴ( ) ＝λ１，λｍａｘ ＤＥＤＴ－Ｉ( ) ＝λ２，则系统

的滑动面满足到达条件，且控制目标得以实现．

证明　 设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ ＝ １
２
σＴσ， 并对其

求导可得

Ｖ
·
＝ σＴ ＤＥτ ＋ ΔＤＥτ ＋ Ｔｄ － ｕｎｏｍ( ) ＝ 　 　 　 　 　 　

　 　 σＴ［ＤＥＤＴｕｌ ＋ ΔＤＥτ ＋ Ｔｄ ＋ ＤＥＤＴ － Ｉ( ) ｕｎｏｍ］ ．

　 　 当σ≠０时，则有Ｖ
·
≤（－ λ１μ ＋ γτｍ ＋ λ２ ｋｐ ＋ ｋｄ( ) ＋

ｄ
－
）‖σ‖ ＜ ０． 由此闭环系统是渐近稳定的，且收敛

到滑模面上；而当 σ ＝ ０ 时，由滑模控制的基本原理

可知，最终闭环系统是渐近稳定的．
２．３　 自适应积分滑模容错控制器设计

在积分滑模容错控制器设计过程中，由式（７）
可知，其要求系统安装偏差矩阵、扰动以及故障的局

部信息的上界应该是已知的．然而，在实际应用中，
预先了解这些不确定项因素是很困难的，更不用说

给出不确定性的明确范围．为解决该问题，本文提出

·２２· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４８ 卷　



一种自适应积分滑模控制器的设计方法．
设计如下控制律

τ ＝ ＤＴ ｕｎｏｍ ＋ ｕｌ( ) ， （８）
其中

ｕｌ ＝
－ μ^ σ

‖σ‖
， ｉｆ σ≠ ０；

　 　 ０，　 　　 ｉｆ σ ＝ ０．

ì

î

í
ïï

ïï

这里 μ^ 为 μ 的估计值，而 μ^ 可给出简单的自适应

律为

μ^· ＝ － κμ^ ＋ β‖σ‖， （９）
其中 κ，β＞０ 为带设计的自适应因子．由此给出本文

的第 ２ 个主要结论．
定理 ２　 针对存在外界干扰、安装偏差、飞轮故

障以及控制受限的航天器姿态控制系统（２），满足

假设 １～ ４，如果采用式（３）的积分滑模面，并设计

式（８）的控制律与式（９）的自适应律，那么系统的滑

动模态 σ（ ｔ） ＝ ０ 是有界稳定的，且实现上述控制

目标．

证明　 选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ１ ＝
１
２
σＴσ ＋ １

２βλ １
·

λ １μ
～

( ) ２， μ～ ＝μ－μ^ 为估计误差．对 Ｖ１ 求时间导数，可得

Ｖ
·

１ ＝ σＴ ＤＥＤＴｕｎｏｍ ＋ ＤＥＤＴｕｌ ＋ Ｔｄ － ｕｎｏｍ ＋ ΔＤＥτ[ ] ＋
λ１

β
μ～ μ～

·
≤－λ１μ^‖σ‖ ＋ γτｍ ＋ｄ

－
＋λ２（ｋｐ ＋ｋｄ）[ ] ‖σ‖ －

１
β
μ～λ１ － κμ^ ＋ β‖σ‖( ) ≤ λ１ ρ

～
‖σ‖ － 　 　 　 　

１
β
μ～λ１ － κμ^ ＋ β‖σ‖( ) ＝ －

λ１κ
β

μ^ － １
２
μæ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
λ１κ
４β

μ２，　

由此系统是有界稳定的．另外，对于自适应律式（９），
为了确保自适应参数 μ^是有界的，采用如下投影算

子对其进行修改［１９］

Ｐｒｏｊμ^（ － κμ^ ＋ β‖σ‖） ＝ 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　
０，　 如果 μ^ ＝ θｍａｘ 且 － κμ^ ＋ β‖σ‖ ＞ ０；
０，　 如果 μ^ ＝ θｍｉｎ 且 － κμ^ ＋ β‖σ‖ ＜ ０；
－ κμ^ ＋ β‖σ‖， 其他．

ì

î

í

ï
ï

ïï

由此改进的自适应律为 μ^· ＝ Ｐｒｏｊ － κμ^ ＋ β‖σ‖( ) ，
μ^：μｍｉｎ ≤ μ^ ≤ μｍａｘ ． 由此，设计的新型自适应积分滑

模 容 错 控 制 也 是 有 界 的， 也 即 ‖τ‖ ＝
‖ＤＴ ｕｎｏｍ ＋ ｕｌ( ) ‖ ≤ τｍ， 其中

γτｍ ＋ λ２ ｋｐ ＋ ｋｄ( ) ＋ ｄ
－

λ１
＜ μ^ｍａｘ，

μ^ｍａｘ ＜
τｍ － ｋｐ － ｋｄ

‖Ｄ‖
．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

３　 仿真验证与比较

为了验证本文所设计控制器的有效性，利用

ＭＡＴＬＡＢ ／ ＳＩＭＵＬＩＮＫ 软件，对航天器姿态机动过程进

行数值仿真分析与研究，如图 ２～４ 所示．这里所采用

的卫星参数为：Ｊ ＝
１ ５４３．９ －２．３ －２．８
－２．３ ４７１．６ －３５．０
－２．８ －３５．０ １ ７１３．３

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

， 且

飞轮转动惯量：Ｊｗ ＝ ０．０２Ｉ４×４， ｋｇｍ２ ．另外，在仿真过

程中，姿态和姿态角速度初值设定为： ρ （ ０） ＝
［－０．８ －０．４ ０．２］ Ｔ，ω（０） ＝ ［－０．６ －０．３ ０．２］ Ｔ，
外部干扰力矩设定为

ｄ（ｔ） ＝
３ｃｏｓ（１０ω０ｔ） ＋ ４ｓｉｎ（３ω０ｔ） － １０

－ １．５ｓｉｎ（２ω０ｔ） ＋ ３ｃｏｓ（５ω０ｔ） ＋ １５
３ｓｉｎ（１０ω０ｔ） － ８ｓｉｎ（４ω０ｔ） ＋ １０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

× １０－３，

式中 ω０ ＝ ０．１ ／ （ｒａｄ·ｓ－１），这里假设执行机构的输出

力矩最大幅值为 １ Ｎ·ｍ．此外，反作用飞轮安装偏

差角 度 为 Δαｉ ＝ ［ ０． ２ ０． １ ０． ２ ０． ３ ］， Δβｉ ＝
［０．２ ０．２ ０．３ ０．２］．

为了验证方法的有效性，用如下 ３ 种工况情形

进行仿真验证与比较．
１）４ 个反作用飞轮工作正常（无故障发生）．
２）部分反作用飞轮存在故障（故障 Ｉ）为 ｅ１ ＝ １；

ｅ２ ＝ ０．２， ｔ ＞ ５；ｅ３ ＝ ０．４， ｔ ＞ ２；ｅ４ ＝ １． 即：第 １ 个飞

轮工作正常；第 ２ 个飞轮在正常工作５ ｓ后，存在部

分失效，即其控制能力将损失 ８０％；第 ３ 个飞轮在工

作正常 ２ ｓ 后，同时也存在部分失效，即其控制能力

将损失 ６０％；第 ４ 个飞轮工作正常．
３）部分飞轮存在故障，且某个飞轮彻底失效

（故障 ＩＩ）为 ｅ１ ＝ ０， ｔ ＞ １；ｅ２ ＝ ０．８， ｔ ＞ ３；ｅ３ ＝ ０．４，
ｔ ＞ １０；ｅ４ ＝ ０．２， ｔ ＞ ２． 即：第 １ 个飞轮在工作 １ ｓ
后，其彻底失效工作，其输出为 ０；第 ２ 个飞轮在工

作 ３ ｓ 后，存在部分失效，其控制能力损失 ２０％；第 ３
个飞轮在工作 １０ ｓ 后，同时存在部分失效，其控制

能力损失 ６０％；第 ４ 个飞轮在工作 ２ ｓ 后，同时也存

在部分失效，其控制能力损失 ８０％．
另外，为了便于比较与分析，数值仿真过程中

采用 ３ 种不同的控制方法：１）本文提出的自适应

积分滑模容错控制 （ｐｒｏｐｏｓｅｄ）；２） 文献［１３］提出

的饱和比例－微分控制（ ＳＰＤ）方法；３） 传统 ＰＩＤ
控制方案．

由上述仿真分析与比较，可知：
１）由图 ２ 仿真曲线可知，所采用的 ３ 种控制器

均使得该系统是稳定的，但是文献［１３］给出控制方

法，使得系统存在稳态误差，也即对带有常值的干扰
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抑制能力比较差；而对于 ＰＩＤ 控制器，尽管引入积

分项的作用，但是其控制器的设计并没有显式考虑

控制受限的约束，而在仿真中采用硬饱和的方法，使
得其也存在稳态误差．

２）由图 ３ 仿真曲线可知，所采用的 ３ 种控制器

均可保证闭环系统是稳定的，但是对于 ＰＩＤ 控制，
由于故障的影响，其呈现较大的震动；相当于文献

［１３］给出控制方法，尽管其对反作用飞轮构故障具

有一定的容错能力，但是由于常值干扰的存在，其呈

现稳态误差；对于本文说提出的控制方法，由于其对

执行机构故障具很好容错能力，并且由于积分项与

干扰抑制项的引入，其闭环控制系统的精度仍然满

足系统要求．
３）由图 ４ 仿真曲线可知，ＰＩＤ 控制下的系统已

经失稳；对于文献［１３］提出的控制算法能够保证系

统是稳定的，但是存在震荡，且控制精度差；而对于

提出的自适应积分滑模容错控制策略，其仍能保证

系统稳定度的要求．
综上所述，针对存在执行机构故障、控制受限、

外部干扰以及执行器安装偏差所约束下，所提出的

自适应积分滑模容错控制器在能保证航天器控制系

统稳定的要求，仿真研究验证了理论的有效性；然
而，由上述的仿真结果，对于所设计的控制器，由于

在控制开始阶段采用较大的控制幅值去实现系统稳

定，使得系统在开始阶段存在姿态相应的幅值相当

于其他两种方法较大一些，在后续研究中将进一步

考虑系统的暂态相应的约束，进而实现高精度的姿

态控制任务．
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图 ２　 第 １ 种情况的仿真结果
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图 ３　 第 ２ 种情况的仿真结果

·４２· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４８ 卷　



0.5

0

-0.5

-1.0
0 10 20 30 40 50

0.2
0

-0.2
-0.4
-0.6

0 10 20 30 40 50

0.3
0.2
0.1
0

-0.1

1.0

0

-1.0
0 10 20 30 40 50

1.0

0

-1.0
0 10 20 30 40 50

1.0

0

-1.0
0 10 20 30 40 50

1.0

0

-1.0
0 10 20 30 40 50

0.2
0

-0.1
-0.2

30 35 40 45

Proposed
PID
SPD

0.2

0.1

0

-0.130 35 40 45

Proposed
PID
SPD

Proposed
PID
SPD

0.1

0

-0.1
30 35 40 45

Proposed
PID
SPD

t/s t/s

Proposed
PID
SPD

Proposed
PID
SPD

Proposed
PID
SPD

(a)姿态MRP响应曲线 (b)飞轮控制力矩曲线

M
RP

ρ 1
M
RP

ρ 2
M
RP

ρ 3

u 1
/(N

?m
)

u 3
/(N

?m
)

u 4
/(N

?m
)

u 2
/(N

?m
)

图 ４　 第 ３ 种情况的仿真结果

４　 结　 论

１） 该控制器显式的引入了饱和函数保证了执

行器输出力矩的饱和约束，有效地避免了由于执行

机构饱和对系统产生的不利影响．
２） 该控制方案在不需要执行器故障信息情况

下能保证容错控制系统的渐近稳定性能，结构简单，
便于工程实现．

３） 参数自适应技术的引入有效地减小了控制系

统对一些不确定性上确界的依赖，增强了系统的鲁棒

性能．此外，通过数值仿真对比，表明了本文鲁棒容错控

制方案优越性，保证了闭环故障系统的高精度稳定．
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·５２·第 ４ 期 于彦波， 等：执行器故障与饱和受限的航天器滑模容错控制


