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摘　 要： 为提高航天器系统飞行可靠性，研究角速度信息不可测量的刚体航天器有限时间姿态跟踪控制， 将姿态导数信息作

为未知状态，设计基于改进自适应超螺旋滑模的状态观测器，避免未知状态导数上界需要已知的约束，将姿态运动方程进行

扩维，在有限时间内实现对未知角速度估计． 同时考虑环境干扰和模型不确定，设计新的有限时间干扰观测器，结合连续自适

应方法实现对系统综合不确定上界的估计． 在此基础上，基于终端滑模技术，设计有限时间连续姿态跟踪控制器，较好地减小

了控制输入抖振，并采用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论证明了观测器和控制器的有限时间稳定性． 最后仿真结果说明了所提方法的有效性．
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　 　 航天器高精度姿态稳定与跟踪控制是执行在轨

操作的基础， 随着航天器在空间探测、通信、导航等

领域的广泛应用，航天器的姿态控制问题吸引了众

多国内外学者的关注［１－２］ ． 考虑航天器飞行过程的

外界干扰和系统不确定，滑模控制作为一种鲁棒控

制方法，在航天器姿态控制系统中受到广泛关注．
线性滑模首先在航天器姿态控制系统中获得应用，
包括单星级航天器姿态跟踪控制和航天器编队姿态

协调控制［３－４］ ． 由于终端滑模具有更高的控制精度

和更快的响应特性，在航天器姿态控制获得了更广

泛的研究和应用［５－６］ ．
同目前大多数航天器姿态控制研究相同，上述

航天器姿态控制系统均采用全状态反馈． 在控制器

设计中既利用航天器姿态信息，同时也需要航天器

角速度信息． 但在实际工程应用中，由于角速率陀

螺损坏或者研制成本约束，导致角速度信息无法获

取，只能利用输出反馈技术进行航天器姿态控制器

设计． 针对这一问题，文献［７］首先提出的是滤波器

算法，利用航天器姿态四元数或 ＭＲＰｓ（修改罗德里

格斯参数）作为滤波器输入，从而获得对应导数信

息并进行反馈控制，此算法在航天器姿态跟踪及编

队姿态协调控制中获得了较多应用［８－９］ ． 除此之外，
状态观测器设计也是解决姿态输出反馈的一种重要

手段，其中包括全阶状态观测器［１０］、降阶状态观测

器［１１］、扩张状态观测器［１２］ 等，通过状态观测器的设

计，也能得到对应的姿态导数信息． 但是，上述滤波

器技术和观测器技术都只能实现对姿态导数的渐进

估计． 为进一步减小估计时间，提高估计精度，文献

［１３－１４］基于几何齐次性理论设计了有限时间状态



观测器，能够实现对 ＭＲＰｓ 导数的有限时间估计，但
观测精度会受到外界扰动及系统不确定影响． 文献

［１５－１６］基于终端滑模设计了有限时间观测器，但
需要系统综合不确定和未知状态导数上界已知． 并

且上述有限时间观测器都是基于姿态动力学模型

的，只能实现对四元数或 ＭＲＰｓ 导数的估计，无法获

取角速度估计值．
当前在滑模姿态控制研究中，一般采用带有符

号函数的鲁棒项对系统外界扰动和不确定进行处

理，从而使控制输入产生抖振． 为减小控制器抖振，
同时对系统综合不确定进行处理，采用自适应控制，
并且在航天器姿态跟踪控制中获得较多应用［１７］ ． 但

在这些自适应滑模控制器设计中，由于引入了符号

函数，使得控制输入是不连续的，不可避免会产生抖

振． 干扰观测器技术是进行航天器鲁棒姿态控制的

另一种手段，能够观测出系统综合不确定信息，同时

抑制抖振． 文献［１８］设计了扩张状态观测器来进行

航天器姿态系统综合不确定的估计，但只得到了渐

进稳定结果． 文献［１９］设计了一种终端滑模干扰观

测器，能够实现对系统不确定的有限时间精确估计．
高阶滑模干扰观测器［２０］ 也可用来进行系统不确定

的有限时间估计，但这些有限时间干扰观测器均需

要系统综合不确定导数或 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ 常数已知． 本文

研究了角速度不可测的航天器有限时间姿态跟踪控

制． 首先，设计了无需模型的改进自适应超螺旋滑

模状态观测器，在有限时间内实现对四元数导数的

估计，进而结合扩维姿态运动学方程得到角速度信

息；然后，提出了一种新的有限时间自适应干扰观测

器，并进行了有限时间姿态跟踪控制器设计． 设计

的两种观测器无需未知状态导数和综合不确定导数

上界已知，同时控制器能较好实现抖振抑制．

１　 刚体航天器非线性姿态模型

航天器在空间进行姿态控制过程中，有多个坐

标系需要明确． 定义 ＦＢ 为本体固连坐标系， ＦＩ 为惯

性坐标系， ＦＤ 为期望姿态坐标系，采用单位四元数

描述航天器姿态，则刚体航天器运动学与动力学方

程［４］为

ｑ·ｖ ＝
１
２
（ｑ０ Ｉ３ ＋ ｑ ×

ｖ ） ｗ，

ｑ·０ ＝ － １
２

ｑＴ
ｖ ｗ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１）

Ｊｗ· ＝ － ｗ ×Ｊｗ ＋ ｕ ＋ ｄ． （２）
其中： ｑ ＝ ｑ０ ｑ１ ｑ２ ｑ３[ ] Ｔ ＝ ｑ０ ｑＴ

ｖ[ ]
Ｔ
为航天器

本体 ＦＢ 相对于 ＦＩ 的单位四元数， ｗ∈Ｒ３ 为 ＦＢ 相对

于 ＦＩ 的角速度， ｕ∈ Ｒ３ 为控制输入力矩， ｄ∈ Ｒ３ 为
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　 　 在姿态跟踪控制过程中，定义期望姿态四元数

为 ｑｄ ＝ ｑｄ０ ｑｄ１ ｑｄ２ ｑｄ３[ ]
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其中 Ｒ 为由 ＦＤ 到 ＦＢ 的旋转矩阵，并满足
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　 　 从而得到姿态跟踪误差动力学［４］为
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２　 有限时间角速度估计

为实现对不可测的角速度进行有限时间估计，
首先设计改进自适应超螺旋滑模状态观测器，在有

限时间内实现对四元数导数的估计，而后对姿态运

动学方程进行扩维，并计算出对应的角速度值．
引理 １［２１］ 　 考虑如下非线性系统
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其中 ‖Δ‖ ≤ δ， 存在任意正常数 ｋ１，ｋ２，ε， 满足
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则 ｘ 和 ｘ· 在有限时间收敛到零．
假设 １　 航天器飞行过程中，姿态四元数 ｑ 二

阶可微，并满足 ‖ｑ̈‖ ≤ ｌ， 其中 ｌ ＞ ０ 为未知常数．
基于上述引理和假设，设计的改进自适应超螺

旋滑模状态观测器为
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其中 ｅ ＝ ｑ＾ － ｑ，‖θ‖ ＝
‖ｅ‖， ‖ｅ‖ ＞ φ；

φ，‖ｅ‖ ≤ φ．{
φ ＞ ０ 为设计的边界层，自适应增益为

α·１ ＝ ｋ
－

１ ｋ
－

２ ／ ２ 　 ‖ｅ‖ ＞ φ；
０，　 ‖ｅ‖ ≤ φ；{
β·１ ＝ ２ε－α１ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（１０）

ｋ
－

１，ｋ
－

２ 和 ε－ 为任意正常值．
由（９）可得状态观测器误差方程为

ｅ· ＝ － α１
ｅ

‖θ‖１ ／ ２
＋ ｖ－，

ｖ－· ＝ －
β１

２
ｅ

‖θ‖
－ ｑ̈．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（１１）

　 　 由引理 １ 容易得到，所设计的改进自适应超螺

旋滑模观测器（９）、（１０）能保证 ｑ^ 和 ｑ^
·
在有限时间

内收敛到 ｑ 和 ｑ· 的邻域内．
注 １　 超螺旋滑模观测器（９）相比于式（７），其

主要改进之处为将式（７）中的奇异点采用边界层进

行代替． 虽然式（７）能实现对未知状态的精确估计，
但会导致抖振，即使 ｑ·^ 含有微小抖振，经过微分之后

也会对估计角速度导数产生较大影响，从而影响控

制精度． 故改进滑模观测器设计为式（９）形式．
注 ２　 所设计的滑模观测器（９）相比于滤波器算

法［７－９］和渐进状态观测器［１０－１２］，能够实现对未知状态

的有限时间估计；相比于基于几何齐次性和终端滑模

的观测器［１３－１６］，式（９）不依赖于姿态动力学模型，同
时也无需系统不确定和未知状态导数上界已知．

通过式（９）可得出 ｑ^和 ｑ^·具体数值，进而可以进

行角速度的计算． 将姿态运动学方程展开为

－ ２ｑ·０

　 ２ｑ·１

　 ２ｑ·２

　 ２ｑ·３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝

　 ｑ１ 　 ｑ２ 　 ｑ３

　 ｑ０ － ｑ３ 　 ｑ２

　 ｑ３ 　 ｑ０ － ｑ１

－ ｑ２ 　 ｑ１ 　 ｑ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

ｗ１

ｗ２

ｗ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ａ

ｗ１

ｗ２

ｗ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．（１２）

　 　 由于 Ａ ∈ Ｒ４×３ 不是方阵，故不能对上式进行矩

阵逆操作，无法直接求出角速度信息． 为了实现对

角速度的求解，将上式矩阵进行扩维，得到如下矩阵

－ ２ｑ·０

　 ２ｑ·１

　 ２ｑ·２

　 ２ｑ·３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝

　 ｑ１ 　 ｑ２ 　 ｑ３

　 ｑ０ － ｑ３ 　 ｑ２

　 ｑ３ 　 ｑ０ － ｑ１

－ ｑ２ 　 ｑ１ 　 ｑ０

－ ｑ０

　 ｑ１

　 ｑ２

　 ｑ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

ｗ１

ｗ２

ｗ３

０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝ Ａ
－

ｗ１

ｗ２

ｗ３

０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

．

（１３）

　 　 可知 Ａ
－

∈ Ｒ４×４ 为四维方阵，同时 ｄｅｔ Ａ
－

( ) ＝

∑
ｉ ＝ ０，１，２，３

ｑ２
ｉ ， 故可对上式进行矩阵逆操作，得到

ｗ１

ｗ２

ｗ３

０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝

　 ｑ１ 　 ｑ２ 　 ｑ３

　 ｑ０ － ｑ３ 　 ｑ２

　 ｑ３ 　 ｑ０ － ｑ１

－ ｑ２ 　 ｑ１ 　 ｑ０

－ ｑ０

　 ｑ１

　 ｑ２

　 ｑ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

－１
－ ２ｑ·０

　 ２ｑ·１

　 ２ｑ·２

　 ２ｑ·３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

． （１４）

从而，角速度估计值计算式为

ｗ^１

ｗ^２

ｗ^３

Θ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝

　 ｑ^１ 　 ｑ^２ 　 ｑ^３

　 ｑ^０ － ｑ^３ 　 ｑ^２

　 ｑ^３ 　 ｑ^０ － ｑ^１

－ ｑ^２ 　 ｑ^１ 　 ｑ^０

－ ｑ^０

　 ｑ^１

　 ｑ^２

　 ｑ^３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

－１ － ２ ｑ^
·

０

　 ２ ｑ^
·

１

　 ２ ｑ^
·

２

　 ２ ｑ^
·

３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

． （１５）

　 　 利用上式即可根据 ｑ^ 和 ｑ^
·
计算得出估计角速度

ｗ^， 其中 Θ 由于对 ｑ 和 ｑ· 的估计误差而产生，是接近

零值的小数，并可作为角速度估计的精度指标．

由于 ｑ^ 和 ｑ^
·
均收敛到真值附近，故 ｗ^ 也收敛到

真值附近，则角速度估值可表示为 ｗ ＝ ｗ^ ＋ ο（ ｗ^），
其中 ο（ ｗ^） 为很小的角速度估计误差． 则卫星姿态

动力学模型可表示为

Ｊ ｗ^
·
＝ － ｗ^ ×Ｊｗ^ ＋ ｕ ＋ ｄ ＋ λ ο ｗ^( )( ) ． （１６）

其中 λ（ο（ ｗ^）） ＝ － ｗ^ ×Ｊο（ ｗ^） － ο （ ｗ^） × Ｊｗ － Ｊο·（ ｗ^）
为角速度估计误差导致的系统综合状态误差． 对应

的卫星姿态跟踪动力学方程为

Ｊ ｗ^
·

ｅ ＝ － ｗ^×Ｊｗ^ ＋ Ｊ ｗ^×
ｅ Ｒ＾ ｄ ｗｄ － Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ( ) ＋ ｕ ＋ λ ο( ) ＋ ｄ．

（１７）
其中 ｗ^ｅ ＝ ｗ^ － Ｒ＾ ｄ ｗｄ， Ｒ＾ ｄ 为期望姿态坐标系到角速

度观测系统坐标系的旋转矩阵．
假设 ２　 假设航天器飞行控制中，角速度 ｗ 与

角加速度 ｗ· 有界．

由式（９）可知， ｑ^¨ 有界，同时 ｑ^
·

有界，故根据式

（１５）可知 ｗ^
·

有界，所以 ο· ｗ^( ) 有界，最终得到系统

状态综合误差 λ ο ｗ^( )( ) 有界．

３　 干扰观测器与控制器设计

为实现有限时间控制，采用终端滑模进行控制

器设计，设计非奇异终端滑模面为

ｓ ＝ ｗ＾ ｅ ＋ ｋ·β ｑｅｖ( ) ． （１８）
其中 ｓ ＝ ｓ１ ｓ２ ｓ３[ ] Ｔ ∈ Ｒ３，ｋ ＞ ０， 非奇异项

β ｑｅｖ( ) ＝ β ｑｅ１( ) β ｑｅ２( ) β ｑｅ３( )[ ] Ｔ 为

β（ｑｅｉ） ＝
ｓｉｇｒ（ｑｅｉ）， 若 ｓ－ｉ ＝ ０ 或 ｓ－ｉ ≠０， ｜ ｑｅｉ ｜ ＞ Φ；

ａ１１ｑｅｉ ＋ ａ１２ｓｉｇ２（ｑｅｉ）， 若 ｓ－ｉ ≠０， ｜ ｑｅｉ ｜≤Φ．{
（１９）

其中 ｓ－ ｉ ＝ ｗ^ｅｉ ＋ ｋ·ｓｉｇｒ（ｑｅｉ），ｉ ＝ １、２、３，０ ＜ ｒ ＜ １，
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ｓｉｇｒ（ｑｅｉ） ＝ ｜ ｑｅｉ ｜ ｒ · ｓｉｇ（ｑｅｉ），ａ１１ ＝ （２ － ｒ）Φｒ－１，
ａ１２ ＝（ ｒ － １）Φｒ－２，Φ 为小的正常数．

结合式（１７），得到系统方程为

　 　 Ｊ０ｓ
· ＝ Ｊ０ ｗ^

·

ｅ ＋ ｋ·Ｊ０β
· ｑｅｖ( ) ＝ － ｗ^ × Ｊ０ｗ^ ＋

Ｊ０ ｗ^×
ｅ Ｒ＾ ｄ ｗｄ － Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ( ) ＋ ｋ·Ｊ０β

· ｑｅｖ( ) ＋ ｕ －

ΔＪ ｗ^·ｅ － ｗ^× ΔＪｗ^ ＋ ΔＪ ｗ^×
ｅ Ｒ＾ ｄ ｗｄ － Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ( ) ＋

ｄ ＋ λ ο ｗ^( )( ) ． （２０）
其中

β·（ｑｅｉ）＝
ｒ ｑｅｉ ｒ－１ｑ·ｅｉ， 若 ｓ－ｉ ＝ ０ 或 ｓ－ｉ ≠０， ｜ ｑｅｉ ｜ ＞ Φ；

ａ１１ｑ
·
ｅｉ ＋ ２ａ１２ ｜ ｑｅｉ ｜ ｑ

·
ｅｉ， 若 ｓ－ｉ ≠０， ｜ ｑｅｉ ｜≤Φ．{

　 　 系统的标称部分可表示为

　 　 ｈ（ ｔ） ＝ － ｗ^ × Ｊ０ｗ^ ＋ Ｊ０ ｗ^ ×
ｅ Ｒ＾ ｄ ｗｄ － Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ( ) ＋

ｋ·Ｊ０β
· ｑｅｖ( ) ． （２１）

系统的综合不确定部分可表示为

χ（ ｔ） ＝ ｄ ＋ λ ο ｗ^( )( ) － ｗ^ ×ΔＪｗ^ ＋ χ１（ ｔ） ． （２２）

其中： χ １（ ｔ） ＝ － ΔＪ ｗ^· ｅ ＋ ΔＪ ｗ^ ×
ｅ Ｒ＾ ｄ ｗｄ － Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ( ) ＝

－ ΔＪ ｗ^ － Ｒ＾ ｄ ｗｄ( ) ′ ＋ ΔＪ ｗ^×
ｅ Ｒ＾ ｄ ｗｄ －(

Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ ) ＝ －ΔＪ ｗ^· －Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ ＋ ｗ^×
ｅ Ｒ

＾
ｄ ｗｄ( ) ＋

ΔＪ ｗ^×
ｅ Ｒ＾ ｄ ｗｄ － Ｒ＾ ｄ ｗ·ｄ( ) ＝ － ΔＪ ｗ^·． （２３）

即综合不确定为

χ（ ｔ） ＝ ｄ ＋ λ ο ｗ^( )( ) － ｗ^ × ΔＪｗ^ － ΔＪ ｗ^
·
． （２４）

故姿态跟踪系统可整理为

Ｊ０ｓ
· ＝ ｈ（ ｔ） ＋ χ（ ｔ） ＋ ｕ． （２５）

　 　 在航天器飞行过程中， ｄ，ΔＪ，ｗ^ 和ｗ^
·

有界，同时

λ ο ｗ^ｉ( )( ) 也有界，故综合不确定 χ（ ｔ） 是有界的．
假设 ‖χ（ ｔ）‖２ ≤ γ， 其中 γ 为未知正常数． 针对系

统（２５），设计有限时间连续自适应干扰观测器为

ｚ·ｄ ＝ ｈ（ ｔ） ＋ χ＾ （ ｔ） ＋ ｕ， （２６）

χ＾ （ ｔ） ＝ － σ１ ｅｄ － σ２ｓｉｇｒｄ（ｅｄ） －
γ＾ ｅｄ

２ε２
ｄ

． （２７）

其中 ｅｄ ＝ ｚｄ － Ｊ０ｓ， 自适应增益为

γ^
·
＝ ｋｄ１

‖ ｅｄ‖２

２ε２
ｄ

－ ｋｄ２γ
＾æ

è
ç

ö

ø
÷ ． （２８）

参数 σ １ ＞ ０， σ ２ ＞ ０， ｋｄ１ ＞ ０， ｋｄ２ ＞ ０， ε ｄ ＞ ０， 指

数 ０ ＜ ｒｄ ＜ １．
定理 １　 针对非线性系统（２５），设计自适应干

扰观测器（２６） ～ （２８），则干扰估计值 χ＾ （ ｔ） 在有限

时间内收敛到 χ（ ｔ） 附近邻域内．
证明　 选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 候选函数为

Ｖ１ ＝ １
２

ｅＴ
ｄ ｅｄ ＋ １

２ｋｄ１
γ
～
２ ． （２９）

其中 γ～ ＝ γ＾ － γ ． Ｖ１ 对时间求导，得到

Ｖ·１ ＝ ｅＴ
ｄ ｅ

·
ｄ ＋ １

ｋｄ１
γ
～
γ＾
·

＝

ｅＴ
ｄ － σ １ ｅｄ － σ ２ｓｉｇｒｄ ｅｄ( ) －

γ＾ ｅｄ

２ε ２
ｄ

－ χ（ ｔ）
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

γ～
‖ ｅｄ‖２

２ε ２
ｄ

－ ｋｄ２γ
＾æ

è
ç

ö

ø
÷ ≤－ σ １ ‖ ｅｄ‖２ －

σ２∑
３

ｊ ＝ １
ｅｄｊ ｒｄ＋１ －

γ ‖ ｅｄ‖２

２ε２
ｄ

－ ｅＴ
ｄ
χ（ｔ） － ｋｄ２γ

＾ γ～ ≤

－ σ１ ‖ｅｄ‖２ －
γ ‖ｅｄ‖２

２ε２
ｄ

＋‖ｅｄ‖‖χ（ｔ）‖ － ｋｄ２γ
＾ γ～ ．

考虑到
γ ‖ ｅｄ‖２

２ε ２
ｄ

＋
ε ２

ｄ

２
≥ ‖ ｅｄ‖ γ ， 故可得到

Ｖ·１ ≤－ σ １ ‖ ｅｄ‖２ － ｋｄ２γ
＾ γ
～
＋
ε ２

ｄ

２
≤

　 　 　 － σ １ ‖ ｅｄ‖２ － ｋｄ２γ
～ ２ － ｋｄ２γγ

～ ＋
ε ２

ｄ

２
． （３０）

由于 － γγ～ ≤ １
２
γ ２ ＋ １

２
γ～ ２， 则上式可得

Ｖ·１ ≤－ σ １ ‖ ｅｄ‖２ ＋
ｋｄ２

２
γ ２ －

ｋｄ２

２
γ～ ２ ＋

ε ２
ｄ

２
≤

　 　 －
２σ １

２
‖ ｅｄ‖２ －

ｋｄ１ｋｄ２

２ｋｄ１
γ～ ２ ＋

ｋｄ２

２
γ ２ ＋

ε ２
ｄ

２
≤

－ α－ Ｖ１ ＋
ｋｄ２

２
γ ２ ＋

ε ２
ｄ

２
． （３１）

其中 α－ ＝ ｍｉｎ｛２σ１，ｋｄ１ｋｄ２｝， 根据有界性定理，可知 ｅｄ
和 γ～ 一致最终有界（ＵＵＢ）． 所以存在一个正常数 γ－，使

得 γ～ ≤ γ－ 成立． 基于此，定义一个新 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ
－

１ ＝ １
２

ｅＴ
ｄ ｅｄ ． （３２）

其时间导数为

Ｖ－
·

１ ＝ ｅＴ
ｄ － σ １ ｅｄ － σ ２ｓｉｇｒｄ ｅｄ( ) －

γ＾ ｅｄ

２ε ２
ｄ

－ χ（ ｔ）
æ

è
ç

ö

ø
÷ ≤

　 － σ １ ‖ ｅｄ‖２ － σ ２∑
３

ｊ ＝ １
ｅｄｊ

１＋ｒｄ －
γ＾ ‖ ｅｄ‖２

２ε ２
ｄ

＋

　 ‖ ｅｄ‖‖χ（ｔ）‖≤－ σ１ ‖ ｅｄ‖２ － σ２ ‖ ｅｄ‖２( )
１＋ｒｄ
２ －

　
γ～ ‖ ｅｄ‖２

２ε ２
ｄ

＋
ε ２

ｄ

２
． （３３）

所以，可得到

　 Ｖ－
·

１ ≤ － σ １ ‖ ｅｄ‖２ － σ ２ ‖ ｅｄ‖２( )
１＋ｒｄ
２ ＋

γ～ ‖ ｅｄ‖２

２ε ２
ｄ

＋
ε ２

ｄ

２
≤－ ２ σ １ －

２ε ２
ｄ( ) Ｖ－ １ －

σ ２
２

１＋ｒｄ
２ －

ε ２
ｄ

２Ｖ－
１＋ｒｄ
２

１

æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷ Ｖ

－
１＋ｒｄ
２

１ ． （３４）
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由上式可得，若选择 σ １ ≥ γ－ ／ ２ε ２
ｄ( ) ，则 Ｖ－ １ 会在

有限时间 Ｔ 内收敛到 Ｖ－ １ ≤ １
２

ε ２
ｄ ／ ２( ) ２ ／ １＋ｒｄ( ) ， 故当

ｔ ＞ Ｔ 时观测误差满足 ｅｄｊ ≤ ε ２ ／ ２( ) １ ／ １＋ｒｄ( ) ，（ ｊ ＝

１，２，３） ． 观测误差导数满足 ∫¥

Ｔ
ｅ
·

ｄｄｔ ＝ ｅｄ ¥( ) －

ｅｄ Ｔ( ) ，故当 ｔ ＞ Ｔ时， － ２ ε２ ／ ２( ) １ ／ １＋ｒｄ( ) ≤∫¥

Ｔ
ｅ·ｄｊｄｔ≤

２ ε ２ ／ ２( ) １ ／ １＋ｒｄ( ) ， 可得 ｅ·ｄ 有界，即 ‖χ＾ （ ｔ） － χ（ ｔ）‖

有界． 易得‖ ｅ·ｄ‖≤σ １‖ ｅｄ‖ ＋ σ ２‖ｓｉｇｒｄ ｅｄ( ) ‖ ＋

γ＾ ‖ ｅｄ‖
２ε ２

ｄ

＋ γ ， 干扰观测误差在有限时间内收敛阈

值为 ‖ ｅ·ｄ‖ ≤ ３ σ１ ＋ σ２
ε２

２
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｒ

＋
２ε２

ｄæ

è
ç

ö

ø
÷

ε２

２
æ

è
ç

ö

ø
÷

１
１＋ｒｄ ＋

γ ，假设观测误差上界为 ψ，得到 χ＾ （ ｔ） 最终收敛至

χ（ ｔ） 邻域内． 证毕．
注 ３　 相比于之前的刚体航天器自适应滑模控

制器［１６－１８］，设计的干扰观测器（２７）自适应项中避免

了符号函数的引入，从而使得干扰观测值 χ＾ （ ｔ） 为连

续变化值，能有效地减小观测抖振的产生，从而较好

地降低控制输入抖振，改善控制性能．
由于干扰观测器（２７）只能收敛到干扰真值邻

域内，为抵消干扰观测器误差，提高控制精度，设计

如下有限时间姿态跟踪控制器

ｕ ＝ － ζ １ｓ － ζ ２ｓｉｇｒｃ（ｓ） － ｈ（ ｔ） － χ＾ （ ｔ） － ψ＾ ｓ
‖ｓ‖

． （３５）

其中 ζ １ ＞ ０，ζ ２ ＞ ０，０ ＜ ｒｃ ＜ １． ψ＾ 是对干扰观测误

差上界的估计，满足 ψ＾
·

＝ λ ψ － εψψ
＾ ＋ ‖ｓ‖( ) ，参数

εψ ＞ ０，δψ０ ＞ ０．５，λ ψ 在式（３９）之后给出．
推论 １ 　 考虑系统（２５）和干扰观测器（２７）、

（２８），设计的控制器（３５）在有限时间内保证 ｑ 和 ｗ
分别收敛至 ｑｄ 和 ｗｄ 附近邻域内．

证明　 选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ２ ＝ １
２

ｓＴ Ｊ０ｓ ＋
１

２λψ
ψ～ ２ ． （３６）

其中 λｍｉｎ ‖ｓ‖２ ≤ ｓＴ Ｊ０ｓ≤ λｍａｘ ‖ｓ‖２，λｍｉｎ，λｍａｘ 为

正常数， ψ～ ＝ ψ － ψ＾ ， 对上式求导可得

　 Ｖ·２ ＝ ｓＴ Ｊ０ｓ
· ＋ １

λ ψ
ψ～ ψ～

·

＝

　 　 ｓＴ ｈ（ ｔ） ＋ χ（ ｔ） ＋ ｕ[ ] － １
λ ψ

ψ～ ψ＾
·

＝

　 　 ｓＴ － ζ１ｓ － ζ２ｓｉｇｒｃ（ｓ） ＋ χ（ｔ） － χ＾ （ｔ） － ψ＾ ｓ
‖ｓ‖

é

ë
êê

ù

û
úú －

　 　 １
λ ψ

ψ～ ψ＾
·

≤－ ζ ２∑
３

ｉ ＝ １
ｓｉ １＋ｒｃ ＋ ‖ｓ‖ψ － ‖ｓ‖ψ＾ －

　 　 ψ～ － εψψ
＾ ＋‖ｓ‖( ) ≤－ζ２ ∑

３

ｉ ＝１
ｓ２ｉ( )

１＋ｒｃ( ) ／ ２ ＋εψψ
～ψ＾ ≤

　 　 － ζ２
２

λｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２ １
２

ｓＴ Ｊ０ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋ εψψ
～ ψ＾ ．

（３７）
其中第 ４ 到第 ５ 步可由文献［１７］引理 ３．１ 推

出，对于任意 δψ０ ＞ ０．５， 可推导如下

　 　 εψψ
～ ψ＾ ＝ εψ ψ～ ψ － ψ～ ２( ) ＝

εψ － ψ～ ２ ＋ １
２δψ０

ψ～ ２ ＋
δψ０

２
ψ ２æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝

εψδψ０

２
ψ ２ －

εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２ ． （３８）

则式（３７）可整理为

　 Ｖ·２ ≤ － ζ ２
２

λｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２ １
２

ｓＴ Ｊ０ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

－

εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ
～

２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋

εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ
～

２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋ εψψ
～ ψ＾ ≤

－ ζ ２
２

λｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２ １
２

ｓＴ Ｊ０ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋é

ë
êê

１
２λψ

ψ
～
２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２
ù

û
úú ＋

εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋

εψψ
～ψ＾ ． （３９）

其中 λ ψ ＝
２δψ０ζ ２ ／ ｒｃ＋１

２

λｍａｘεψ ２δψ０ － １( )
， 由于 δψ０ ＞ ０．５，εψ ＞

０， 由文献［１７］引理 ３．１ 可得

Ｖ·２ ≤ － ζ ２
２

λｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

Ｖ １＋ｒｃ( ) ／ ２
２ ＋

εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋ εψψ
～ ψ＾ ． （４０）

由于 ０ ＜ ｒｃ ＜ １，若
εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ
～

２ ≥１， 得到

εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋ εψψ
～ ψ

＾
≤

　 　 　
εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ εψψ

～ ψ
＾
≤

εψδψ０

２
ψ ２ ．（４１）

若
εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２ ＜ １，则可以得到

　
εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

εψ ２δψ０－１( )

２δψ０
ψ～ ２ ＜ １

＜

　 　
εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

εψ ２δψ０－１( )

２δψ０
ψ～ ２≥１

． （４２）

故总有
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εψ ２δψ０ － １( )

２δψ０
ψ～ ２æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

＋ εψψ
～ψ＾ ≤

εψδψ０

２
ψ２． （４３）

则可得

Ｖ·２ ≤－ ζ ２
２

λｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

Ｖ １＋ｒｃ( ) ／ ２
２ ＋ ω． （４４）

其中 ω ＝
εψδψ０

２
ψ ２ ． 上式可整理为

Ｖ·２ ≤－ ζ２
２

λｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

－ ω
Ｖ １＋ｒｃ( ) ／ ２

２

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú Ｖ

１＋ｒｃ( ) ／ ２
２ ． （４５）

当 ζ ２
２

λｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１＋ｒｃ( ) ／ ２

－ ω
Ｖ １＋ｒｃ( ) ／ ２

２

＞ ０ 时， Ｖ２ 能够

实现有限时间收敛，求得到 Ｖ２ 的有限时间收敛域为

Ｖ２ ≤
λｍａｘ

２
ω
ζ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２ ／ １＋ｒｃ( )

． （４６）

　 　 故计算得出滑模面的有限时间收敛域为

‖ｓ‖ ≤
λｍａｘ

２λｍｉｎ

ω
ζ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

１ ／ １＋ｒｃ( )

． （４７）

　 　 依据文献［１７］定理 ３ 可知， ｑ 和 ｗ 在有限时间

内分别收敛至 ｑｄ 和 ｗｄ 邻域内． 证毕．

４　 仿真分析

为验证所提方法的有效性，进行仿真验证与分

析． 仿真中，各参数选取如下

Ｊ ＝
２０ ２ ０．９
２ １７ ０．５
０．９ ０．５ １５

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ｋｇ·ｍ２ ．

其中标称部分 Ｊ０ ＝ ｄｉａｇ ２０ ２０ ２０( ) ｋｇ·ｍ２． 给定外
界干扰，所给干扰远比空间中环境干扰大． ｄｘ ＝
０．０１ｓｉｎ ０．４ｔ( ) ， ｄｙ ＝ ０．００５ｃｏｓ ０．５ｔ( ) ， ｄｚ ＝ ０．００８ｃｏｓ ０．７ｔ( ) ．
　 　 航天器姿态及角速度初值为

ｑ ０( ) ＝ ０．８９８ ６ ０．４ － ０．１ ０．１５[ ] ，
ｗ ０( ) ＝ ０．１ ０．０５ － ０．１[ ] Ｔ ．

期望姿态与角速度为

ｑｄ ０( ) ＝ １ ０ ０ ０[ ] ，
ｗ ｔ( ) ＝ ０．１ ｃｏｓ ｔ ／ ４０( ) － ｓｉｎ ｔ ／ ５０( ) － ｃｏｓ ｔ ／ ６０( )[ ] Ｔ．

　 　 状态观测器参数设计为 ｋ－ １ ＝ ０．１，ｋ－ ２ ＝ ０．０１，ε－ ＝

０．０１，φ ＝ ０．０２，ｑ＾ ０( ) ＝ ０．７　 ０．１　 ０．２　 ０．３[ ] ，
ｖ ０( ) ＝ ０　 ０　 ０　 ０[ ] ，α１ ０( ) ＝ ０．３．

干扰观测器参数设计为 σ １ ＝ ２，σ ２ ＝ ０．５，ｋｄ１ ＝
０．１，ｋｄ２ ＝ ２０，ε ｄ ＝ ０．５， 指 数 ｒｄ ＝ ０．７， ｚｄ ０( ) ＝
０　 ０　 ０[ ] ，γ ０( ) ＝ １．

控制器参数设计为 ζ １ ＝ ζ ２ ＝ １，ｒｃ ＝ ０．７，εψ ＝

０．２，δ ａ０ ＝ １，λｍａｘ ＝ ２０，γ＾ ａ ０( ) ＝ ０，控制约束为 ｕｍａｘ ＝
－ ｕｍｉｎ ＝ ０．５ Ｎ·ｍ．

为更好说明角速度估计算法优越性，将其与滤

波器估计算法进行比较，滤波器算法［８］为

ｑ· ＝ － ａｑ ＋ ｐ，

ｐ· ＝ － ａ ＋ １( ) ｐ ＋ ａ２ ＋ １( ) ｑ．{ （４８）

其中 ａ ＞ ０ 为滤波器增益， ｐ 为滤波器辅助变量，满
足 ｐ ０( ) ＝ ａｑ， 采用试凑法仿真中取 ａ ＝ ２２．

图 １ 所示为基于观测器（９）的角速度估计效果

以及与基于滤波器（４８）的角速度估计对比，其中标

注 ｗ 为真实角速度，标注 ｗａ 为对应观测值． 可以看

出设计的角速度观测算法能在数秒内实现对真实角

速度的较高精度估计，并且估值中没有抖振；由于设

定了观测精度阈值，状态观测器增益也不会发生过

估计问题；同时设计的角速度估计算法精度相比基

于滤波器的角速度估计精度有明显提高，说明了所

设计的角速度估计算法的优越性．
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图 １　 角速度观测器仿真结果
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　 　 图 ２ 为自适应干扰观测器对设定外界干扰的估

计，标注 ｄ 为真实干扰， ｄａ 为对应观测值． 虽然式

（２７）只能保证干扰观测误差收敛到一定范围内，但
在应用中容易看出干扰观测器能很快实现对给定干

扰的较高精度估计，并且干扰观测值是连续无抖振．
图 ３、４ 为控制过程中，四元数误差和角速度误差的

变化曲线，可以看出航天器的姿态误差和角速度误

差值在有限时间内收敛到平衡点附近． 图 ５ 为对应

的控制输入曲线，可以看出控制输入在设计的约束

范围内，同时控制输入信号无抖振．
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图 ２　 自适应干扰观测器估计曲线
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图 ３　 四元数误差变化曲线
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图 ４　 角速度误差变化曲线
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图 ５　 控制输入变化曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎｐｕｔ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ
　 　 为进一步说明所设计观测器和控制器的有效

性，将所提方法与纯自适应滑模控制进行对比，设计

纯自适应滑模姿态控制器为［１７］

ｕ ＝ － ζ１ｓ － ζ２ｓｉｇｒｃ（ｓ） － ｈ（ ｔ） － γ＾ ａｓ ／‖ｓ‖．

其 中 γ＾ ａ 为 χ（ ｔ） 的 上 界， 并 且 γ＾
·

ａ ＝

λ ａ － ε ａγ
＾
ａ ＋ ‖ｓ‖( ) ， 其参数满足 ε ａ ＞ ０，λ ａ ＝

２δ ａ０σ ２ ／ ｒ ＋１
２

λｍａｘε ａ ２δ ａ０ － １( )
，δ ａ０ ＞ ０．５． 在仿真中取 ε ａ ＝ ０．１，

δ ａ０ ＝１，λｍａｘ ＝ ２０，γ＾ ａ ０( ) ＝ ０． 对应的仿真结果如

图 ６、７ 所示．
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图 ６　 自适应滑模控制的角速度观测

Ｆｉｇ．６　 Ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｆｏｒ ａｄａｐｔｉｖｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

1

0

-10 20 40 60 80 100

0 20 40 60 80 100

0 20 40 60 80 100
t/s

控
制

器
输

入
力

矩
/(N

?m
)

1

0

-1
1

0

-1

u3

u2

u1

图 ７　 自适应滑模控制的控制输入
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　 　 可以看出，设计的角速度观测器能够实现对角

速度的高精度估计，同时对比图 ５、７，容易得出本文

设计的控制器能够较好地减小控制器的抖振，说明

了所设计干扰观测器和控制器的优越性．

５　 结　 论

１）研究了角速度不可测的刚体航天器有限时

间姿态跟踪控制． 分别设计了基于超螺旋滑模状态

观测器的角速度估计算法和有限时间自适应干扰观

测器．
２）设计的角速度估计算法比传统滤波估计算

法具有更高的精度，同时干扰观测器结合了连续自

适应技术，实现了干扰的连续估计，并减小了控制输

入抖振．
３）仿真结果验证了所提算法的有效性，对工程

应用有一定参考意义． 但只研究了刚体航天器的姿

态跟踪控制，对于挠性航天器以及故障条件下的航

天器姿态控制有待进一步研究．
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［１８］ＸＩＡ Ｙｕａｎｑｉｎｇ， ＺＨＵ Ｚｈｅｎｇ， ＦＵ Ｍｅｎｇｙｉｎ． Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｏｆ ｒｉｇｉｄ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｂｏｕｎｄｅｄ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ ［Ｊ］ ． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ｉｎ⁃
ｄｕｓｔｒｉａｌ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ， ２０１１， ５８（２）： ６４７－６５９． ＤＯＩ：１０．１１０９ ／ ＴＩＥ．
２０１０．２０４６６１１．

［１９］ ＸＩＡＯ Ｂｉｎｇ， ＨＵ Ｑｉｎｇｌｅｉ， ＳＩＮＧＨＯＳＥ Ｗ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅａｃｔｉｏｎ ｗｈｅｅｌ
ｆａｕｌｔ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ ａｎｄ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ｔｒａｃｋｉｎｇ ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０１３，
３６（６）： １５６５－１５７５． ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ １．５９８３９．

［２０］ＳＨＴＥＳＳＥＬ Ｙ Ｂ， ＳＨＫＯＬＮＩＫＯＶ Ｉ Ａ， ＬＥＶＡＮＴ Ａ． Ｓｍｏｏｔｈ ｓｅｃｏｎｄ⁃
ｏｒｄｅｒ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｓ： Ｍｉｓｓｉｌｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ［Ｊ］ ． Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，
２００７， ４３（８）： １４７０－１４７６． ＤＯＩ： １０．１０１６ ／ ｊ． ａｕｔｏｍａｔｉｃａ．２００７．０１．
００８．

［２１］ＤＯＮＧ Ｑｉ， ＺＯＮＧ Ｑｕｎ， ＴＩＡＮ Ｂａｉｌｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ａｄａｐｔｉｖｅ⁃ｇａｉｎ ｍｕｌｔｉ⁃
ｖａｒｉａｂｌｅ ｓｕｐｅｒ⁃ｔｗｉｓｔｉｎｇ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｒｅｅｎｔｒｙ ＲＬＶ ｗｉｔｈ
ｔｏｒｑｕｅ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ ［Ｊ］ ． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｒｏｂｕｓｔ ａｎｄ Ｎｏｎｌｉｎ⁃
ｅａｒ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２０１７， ２７（４）：６２０－６３８． ＤＯＩ： １０．１００２ ／ ｒｎｃ．３５８９．

（编辑　 魏希柱）

·３４１·第 ９ 期 宗群， 等： 刚体航天器有限时间输出反馈姿态跟踪控制


