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控制力矩受限的卫星姿态有限时间鲁棒控制算法
李　 由，孙兆伟，叶　 东

（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，哈尔滨 １５０００１）

摘　 要： 为了解决在卫星姿态控制问题中经典滑模控制器所存在的收敛速度慢、指数收敛的缺陷，同时为增强控制器对外部

干扰与系统不确定性的鲁棒性，提出了一种对系统模型具有鲁棒性的快速收敛有限时间控制算法．针对传统滑模面角速度下

降过快导致的收敛速率慢的缺陷，基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法设计了一种具有三段式结构的有限时间滑模面，提升收敛速率并保证稳

态精度，同时利用欧拉轴的特性消除有限时间控制中的奇异性问题；通过引入符号函数项，解决系统转动惯量的不确定性与

外部干扰力矩问题；通过放缩控制律中的比例项解决控制力矩受限的问题；通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数证明本文提出的控制律的有限

时间稳定性，同时给出系统收敛的时间估计．理论分析与仿真结果均表明，提出的控制算法能够在大幅提升收敛速率的同时保

证稳态精度．同时也表明了提升系统性态的关键是规划姿态角速度，即通过合理设计滑模面与期望角速度曲线可以实现提升

系统收敛速率与鲁棒性的目的．
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　 　 在航天技术的发展与应用中，卫星姿态控制问

题得到了密切的关注与广泛的研究．滑模控制作为

控制算法当中较为经典的一种，在卫星姿态控制领

域得到了大量而广泛的研究与应用．传统的滑模控

制存在结构简单、物理意义清晰的优点，为控制律的

设计带来了极大的便利，然而，它却存在着终端收敛

速率慢的严重缺陷，传统滑模面指数收敛的性质意

味着状态在无穷远处才能严格到达平衡点．针对这

一缺陷，国内外学者对于终端收敛速率性质优良的

有限时间控制进行了深入的讨论与研究．
有限时间控制具有有限时间收敛的优良特性，

然而该控制算法的奇异性问题极大程度的限制了该

控制的发展与应用．文献［１］提出了一种非奇异性的

饱和滑模有限时间控制律，但欠缺的是并没有考虑

系统模型的鲁棒性；文献［２］针对卫星姿态机动问

题提出了一种卫星鲁棒有限时间控制算法，并对于

卫星的挠性附件进行了建模，同时考虑了挠性附件

对于姿态系统的扰动，将卫星姿态运动学与动力学

系统转化为 Ｌａｇｒａｎｇｅ 动力学模型，设计了一种对于



系统模型具有鲁棒性的有限时间控制算法，但该文

献并没有考虑控制力矩的饱和问题；在后续研究中，
文献［３］针对卫星姿态跟踪控制问题设计了有限时

间控制律，并提出了一种针对姿态跟踪控制的无奇

异性有限时间滑模面．对于系统模型的不确定性、干
扰力矩等扰动，针对滑模控制中存在的状态抖振问

题，文献［４］针对高速航天器的姿态控制设计了连

续终端滑模面，并给出了有限时间控制律；同时，文
献［５］中基于对偶四元数为航天器编队飞行问题设

计了有限时间控制器，针对滑模控制律中存在的状

态抖颤问题设计了连续终端滑模面．文献［６］针对在

太阳光压扰动下的卫星姿态控制设计了高阶有限时

间滑模面，并设计了有限时间控制器．但是这些文献

都缺少对于考虑控制力矩上限、系统模型存在不确

定性的单星姿态有限时间控制的讨论．在其他控制

领域，针对卫星自主轨道控制，文献［７］基于 Ｌｉｅ 群
理论设计了有限时间控制器；文献［８］对于具有模

型不确定性的离散线性系统设计了鲁棒有限时间控

制器，在文献［８］中，线性矩阵不等式（ＬＭＩ）被用于

有限时间控制器的设计；文献［９－１１］中研究了一阶

与二阶系统的有限时间控制律，但这些对于线性系

统的分析方法并不能够直接用于卫星姿态控制的非

线性系统中．
在滑模控制方面，文献［１２－１３］对航天器姿态

的稳定条件进行了分析，讨论了系统参数与有限稳

定性之间的关系，但未考虑外部干扰对于系统的影

响．文献［１４－１８］对滑模控制进行了研究，同时考虑

了系统转动惯量的不确定性．文献［１４－１６］的控制

对象主要是柔性机械臂，文献［１７］主要针对航天器

姿态跟踪控制进行研究，设计了一种鲁棒有限时间

控制器，文献［１８］解决了有限时间控制中的力矩饱

和问题，但总的来说，这些文献对于力矩饱和、鲁棒

性、外部扰动缺少统一讨论．
本文针对带有系统模型不确定性、外部干扰力

矩、考虑控制力矩受限的卫星姿态控制问题，设计了

一种三段式的无奇异性有限时间滑模面，基于角速

度与四元数矢部反向时，欧拉轴指向不变的特性解

决奇异性问题，保证了收敛速率与稳态精度，同时设

计了鲁棒控制器实现系统状态在有限时间内收敛至

本文所设计的滑模面；构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数对本文提

出的算法进行稳定性证明；最后通过数学仿真对本

文提出的算法进行了有效性验证．

１　 姿态动力学与运动学模型

卫星姿态动力学模型为［１－３］

Ｊω ＋ ω× Ｊω ＝ ｕ ＋ ｄ．

式中：Ｊ 为卫星转动惯量矩阵且 Ｊ 为对称正定矩阵；
ω 为卫星角速度；ｕ、ｄ 分别为控制力矩与干扰力矩

且满足 ｄ ≤ｄ
－
，三维向量叉乘算子ｒ×的定义为
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　 　 三维向量叉乘矩阵的奇异值具有如下性质：
λ ｒ ×( ) ＝ ０， ｒ ２，λｍａｘ ｒ ×( ) ＝ ｒ ２ ．

　 　 基于欧拉轴 ／角与姿态四元数描述的卫星姿态

运动学模型为［１－３］：

ｅ· ＝ １
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式中矩阵 Ｆ 的奇异值满足：
λ Ｆ( ) ＝ ｑ０ ，１，λｍａｘ Ｆ( ) ＝ １．

２　 有限时间鲁棒控制算法

卫星姿态控制中经典滑模面定义如下：
ｓ ＝ ω ＋ ｋｑｖ，ｋ ＞ ０．

　 　 该滑模面具有结构简单、易于设计控制律、物理意

义清晰等优点，但其弊端在于指数收敛速率，即随着系

统状态趋近于 ０，状态收敛速率急剧下降，在无穷远处

状态才能够收敛于 ０．注意到该滑模面的物理意义是实

现角速度与四元数矢部的反向，同时为了改进收敛速

率下降过快的缺陷，本文提出的滑模面结构如下：

　 　 　 ｓ ＝
ω ＋ ｋ１ｅ，　 　 ｑｖ ＞ α；
ω ＋ ｋ２ ｑｖ，　 　 β ＜ ｑｖ ≤ α；

ω ＋ ｋ３ ｑｖ
ｒｅ， ｑｖ ≤ β．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１）

式中 ｋ１、ｋ２、ｋ３、α、β 均为正常数，０．５＜ｒ＜１．０．同时为

满足在切换处角速度无突变，控制参数应满足：
ｋ１ ＝ αｋ２，ｋ２ ＝ βｒ－１ｋ３ ．

　 　 由式（１）可以看到本文提出的滑模面依然要求

角速度与四元数的反向，同时，滑模面分为 ３ 段：
ω＋ｋ１ｅ为匀速段、ω＋ｋ２ ｑｖ 为减速段、ω＋ｋ３ ｑｖ

ｒｅ 为

收敛段．一般来说为实现快速收敛的目标，系统状态

应当尽可能的停留在匀速段，同时避免停留在角速

度急剧下降的减速段，因此应当选择尽量小的 α 和

尽量大的 β．但值得注意的是为了避免奇异性问题，
β 应当足够小使得系统在到达收敛段之前实现角速

度 ω 与四元数ｑｖ 的反向，即
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〈ω，ｑｖ〉 ＝ ωＴ ｑｖ ／ ω ｑｖ( ) ＝ － １．
　 　 同时考虑到卫星控制力矩有限，选择过小的 α 会

使得所需要的控制力矩趋于无穷大，因此 α 和 β 的选

择应当在收敛速度和控制系统性能之间进行合理权衡．
接下来证明系统在滑模面（１）上是有限时间收

敛的．由式（１）中匀速段与减速段的定义，可以得到

匀速段与减速段的收敛时间均满足：
ｔ１ ≤ π － ２ａｒｃｃｏｓ １ － α２( ) ／ ｋ１，

ｔ２ ≤ ｌｎ α － ｌｎ β( ) ／ ｋ２ １ － α２( ) ．
　 　 在第 ３阶段收敛段，选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖｑ ＝ ｑＴｖ ｑｖ，

对其求导可以得到

Ｖ
·

ｑ ＝ ２ ｑＴｖ ｑ
·

ｖ ＝ ｑＴｖ ｑ０ Ｉ３ ＋ ｑ ×
ｖ( ) ω ＝ － ｋ３ｑ０ ｑｖ

ｒ ｑＴｖ ｅ ＝

－ ｋ３ｑ０ ｑｖ
ｒ＋１ ≤－ ｋ３ｑ０Ｖ

ｒ＋１
２
ｑ ．

　 　 考虑到在收敛段有 １－β２≤ｑ０≤１，从而在收敛

段ｑｖ 有限时间内收敛于 ０．考虑到在滑模面（１）上角

速度的定义，角速度 ω 同样在有限时间内收敛于 ０，
进而系统状态在滑模面（１）上有限时间收敛．

接下来设计控制律实现系统状态在有限时间内收

敛至滑模面（１）．本文所提出的有限时间控制律如下

ｕ ＝

－ ｋ ｓ ｐ ｓｅ －
ｋ１
２
Ｊ^ ｅ × Ｉ３ ＋ ｃｏｔ

φ
２

ｅ ×æ

è
ç

ö

ø
÷ ω － ｌ１ｓｇｎ ｓ( ) ＋ ω× Ｊ^ω， ｑｖ ＞ α；

－ ｋ ｓ ｐ ｓｅ －
ｋ２
２
Ｊ^Ｆω － ｌ２ｓｇｎ ｓ( ) ＋ ω × Ｊ^ω，　 　 　 　 　 　 　 　 β ＜ ｑｖ ≤ α；

－ ｋ ｓ ｐ ｓｅ ＋
ｋ２３
２
ｒｑ０ ｑｖ

２ｒ－１ Ｊ^ｅ － ｌ３ｓｇｎ ｓ( ) ＋ ω× Ｊ^ω，　 　 　 　 ｑｖ ≤ β．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２）

其中 ｌｉ 定义如下

　 　

ｌ１ ＝ ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ１
２
λ １ ＋ ｃｏｔ φ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ω ，

ｌ２ ＝ ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ２
２
λ ω ，

ｌ３ ＝ ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ２３
２
ｒλ ｑ０ ｑｖ

２ｒ－１ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

常数 ｐ 满足 １＞ｐ＞０，ｓｅ 为 ｓ 的单位方向向量，λ 满足

λ≥ λｍａｘ Ｊ ( ) ．

式中：Ｊ ＝Ｊ－Ｊ^ 为转动惯量误差矩阵；Ｊ^ 为转动惯量估

计矩阵．在本文中，ｓｇｎ ｒ( ) 表示三维向量 ｒ 的符号函

数．考虑到 ０．５＜ｒ＜１．０，从而控制器（２）并不会出现

ｑｖ →０而导致 ｕ →¥的情况，由此奇异性问题得

到了解决．
接下来对控制律（２）作用下的系统进行有限时

间稳定证明．选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数并对其求导为

Ｖ ＝ １
２
ｓＴＪｓ≥ ０． （３）

　 　 在匀速段（ ｑｖ ＞α）有

Ｖ
·
＝ ｓＴＪｓ· ＝ ｓＴＪω· ＋ ｋ１ ｓＴＪｅ

· ＝ ｓＴｕ － ｓＴ ω× Ｊω ＋ ｓＴｄ ＋
ｋ１
２
ｓＴＪ ｅ× Ｉ３ － ｃｏｔ

φ
２
ｅ×æ

è
ç

ö

ø
÷ ω － ｋ ｓ ｐ ｓＴ ｓｅ －

ｓＴ ω× Ｊ ω ＋ ｓＴｄ ＋
ｋ１
２
ｓＴＪ ｅ× Ｉ３ － ｃｏｔ

φ
２
ｅ×æ

è
ç

ö

ø
÷ ω ＝

－ ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ１
２
λ １ ＋ ｃｏｔ φ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ω

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓＴｓｇｎ ｓ( ) ≤

－ ｋ ｓ ｐ＋１ ＋ λｍａｘ Ｊ ( ) ｓ ω ２ ＋

ｋ１
２
１ ＋ ｃｏｔ φ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ λｍａｘ Ｊ ( ) ｓ ω －

ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ１
２
λ １ ＋ ｃｏｔ φ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ω

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓ ＋

ｄ
－

ｓ ≤－ ｋ ｓ ｐ＋１ ≤－ μＶ
ｐ＋１
２ ． （４）

　 　 在减速段（β＜ ｑｖ ≤α）有

Ｖ
·
＝ ｓＴＪｓ· ＝ ｓＴＪω· ＋ ｋ２ ｓＴＪ ｑ·ｖ ＝ － ｋ ｓ ｐ ｓＴ ｓｅ －

ｓＴ ω × Ｊ ω ＋ ｓＴｄ ＋
ｋ２
２

ｓＴＪ Ｆω －

ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ２
２
λ ω

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓＴｓｇｎ ｓ( ) ≤－ ｋ ｓ ｐ＋１ ＋

λｍａｘ Ｊ ( ) ｓ ω ２ ＋
ｋ２
２
λｍａｘ Ｊ ( ) ｓ ω －

ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ２
２
λ ω

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓ ＋ ｄ

－
ｓ ≤

－ ｋ ｓ ｐ＋１ ≤－ μＶ
ｐ＋１
２ ． （５）

　 　 由式（４）、（５）可以看到系统状态将在有限时间

内到达滑模面的匀速段与减速段．同时由上述假设，
当系统进入收敛段时已满足角速度 ω 与四元数ｑｖ

的反向，则有 ｅ·＝ ０，则在收敛段有

Ｖ
·
＝ ｓＴＪｓ· ＝ ｓＴＪω· ＋ ｋ３ ｓＴＪｅ

ｄ ｑｖ
ｒ

ｄｔ
＋ ｋ３ ｑｖ

ｒ ｓＴＪｅ· ＝

ｓＴｕ － ｓＴ ω × Ｊω ＋ ｓＴｄ －
ｋ２３
２
ｒｑ０ ｑｖ

２ｒ－１ ｓＴＪｅ ＝

－ ｋ ｓ ｐ ｓＴ ｓｅ － ｓＴ ω × Ｊ ω －
ｋ２３
２
ｒｑ０ ｑｖ

２ｒ－１ ｓＴＪ ｅ －
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ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ２３
２
ｒλ ｑ０ ｑｖ

２ｒ－１æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓＴｓｇｎ ｓ( ) ＋

ｓＴｄ≤－ ｋ ｓ ｐ＋１ ＋ λｍａｘ Ｊ ( ) ｓ ω ２ ＋

λｍａｘ Ｊ ( )
ｋ２３
２
ｒ ｑ０ ｑｖ

２ｒ－１ ｓ －

ｄ
－
＋ λ ω ２ ＋

ｋ２３
２
ｒλ ｑ０ ｑｖ

２ｒ－１æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓ ＋

ｄ
－

ｓ ≤－ ｋ ｓ ｐ＋１ ≤－ μＶ
ｐ＋１
２ ． （６）

　 　 在式（４） ～ （６）中

μ ＝ ｋ ２ ／ λｍａｘ Ｊ( )( )
ｐ＋１
２ ．

　 　 在上述证明中用到了性质 Ｖ≤ １
２
λｍａｘ（Ｊ） ｓ ２ ．

由式（４） ～ （６）可以得到系统将在有限时间内

收敛至滑模面（１） ．

３　 考虑力矩受限的有限时间鲁棒控制算法

　 　 由于所提出的控制律（２）并未考虑力矩饱和的

情形，接下来将给出在输出力矩受限情况下的有限

时间控制律．
首先改写控制律（２）为

　 　 　 ｕ ＝

－ ｋ ｓ ｐ ｓｅ ＋ ｒ１，　 ｑｖ ＞ α；
－ ｋ ｓ ｐ ｓｅ ＋ ｒ２，　 β ＜ ｑｖ ≤ α；　
－ ｋ ｓ ｐ ｓｅ ＋ ｒ３，　 ｑｖ ≤ β．

ì

î

í

ï
ï

ïï

　 　 假定控制力矩上限为 ｕ－，设计合适的控制参数

ｋ１，ｋ２，ｋ３，α，β 使得 ｒｉ ≤ｕ－，考虑力矩受限的有限时

间控制律为

ｕ ＝

－ ρ１ ｓ ｐ ｓｅ ＋ ｒ１，　 ｑｖ ＞ α；
－ ρ２ ｓ ｐ ｓｅ ＋ ｒ２，　 β ＜ ｑｖ ≤ α；
－ ρ３ ｓ ｐ ｓｅ ＋ ｒ３，　 ｑｖ ≤ β．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（７）

其中

ρｉ ＝

ｋ，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ρｉ ｓ ｐ ｓｅ ＋ ｒｉ ≤ｕ－；

－ ｓ ｐ ｓＴｅ ｒｉ ＋ ｓ ２ｐ ｓＴｅ ｒｉ( ) ２ ＋ ｕ
－
２ － ｒｉ ２

ｓ ２ｐ ，　 ｏｔｈｅｒ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

　 　 通过式（７）可以看到，对控制力矩限幅是通过对控

制律中比例项－ｋ ｓ ｐ ｓｅ 进行限幅得到的，即在 ｕ 不超

过系统幅值的情况下对原控制律不作处理，而在超过

系统幅值时对该比例项进行缩小使得 ｕ ＝ｕ－ ．
接下来对控制律（７）进行有限时间稳定性证明．

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数如式（３）所示，对其求导并带入

控制律（７），可以得到

Ｖ
·
≤－ ρｉ ｓ ｐ＋１ ≤－ μｉＶ

ｐ＋１
２ ，

其中

μｉ ＝ ρｉ （２ ／ λｍａｘ（Ｊ））
ｐ＋１
２ ．

　 　 从而控制律（７）能够使系统在有限时间内收敛

于滑模面（１） ．

４　 仿真与分析

本文以传统的滑模控制律作为对比［１６］：

ｕ ＝ － ｋ ω ＋ ｋ１ ｑｖ( ) －
ｋ１
２

ｑ０ Ｉ３ ＋ ｑ ×
ｖ( ) ω －

ｄ
－
ｓｇｎ ω ＋ ｋ１ ｑｖ( ) ＋ ω× Ｊω． （８）

　 　 考虑到本文所提出算法在系统状态远离平衡点

时对收敛速率提升较为明显，因此选取初始姿态角

速度与四元数如下：
ω ＝ ［ － ０．０３ － ０．０４ ０．０５］ Ｔ ｒａｄ ／ ｓ，

ｑ ＝ ［０ ６ ／ ６ ３ ／ ３ ２ ／ ２］
Ｔ ．

　 　 同时考虑到选取较小的 α 能够使系统尽量停留

在匀速阶段，同时应当使得系统在到达收敛段时实现

角速度与四元数的反向，因此选取控制参数如下：
α ＝ ０．２，β ＝ ０．０２，ｒ ＝ ２ ／ ３，ｐ ＝ １ ／ ２，λ ＝ １２，ｋ１ ＝ ０．０５，
ｋ２ ＝ ０．２５，ｋ３ ＝ ０．０６７９，ｋ ＝ １０．

最后，设置系统参数 如 下： Ｊ ＝ ｄｉａｇ（２５，３０，
５０） ｋｇ·ｍ２，^Ｊ ＝ ｄｉａｇ ２０，３２，６０( ) ｋｇ·ｍ２，ｕ－ ＝ ０．５ Ｎ·ｍ，

ｄ
－
＝ １ × １０－３ Ｎ·ｍ．

首先给出传统的滑模控制律仿真图如图 １～５所示．
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图 １　 姿态角速度曲线
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图 ２　 姿态角速度局部放大

Ｆｉｇ．２　 Ｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ
　 　 由图 １～５可以看到，虽然控制律（８）能够实现

系统状态的收敛，但主要其存在两方面的问题：
１）初始控制力矩过大，同时随着系统状态的减小控

制力矩急剧下降，这就造成了初始阶段控制力矩容
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易出现饱和，随后又会出现控制力矩利用效率不高

的问题；２）角速度下降过快导致了系统缓慢的状态

收敛，由图 ２ 可以看到系统在 ３００ ｓ 处姿态角速度

与姿态四元数的精度分别为 ４×１０－５与 ９×１０－４ ．
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图 ３　 姿态四元数曲线
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图 ４　 姿态四元数局部放大
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图 ５　 控制力矩及其范数曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｎｏｒｍ

接下来给出本文提出的有限时间控制律（７）的
仿真．首先由系统初始状态以及滑模参数的值可以得

到系统由初始状态收敛至滑模面（１）的时间 ｔ０ 满足：

ｔ０ ≤ Ｖ１－
ｐ＋１
２

０ μ １ － ｐ ＋ １
２

æ

è
ç

ö

ø
÷≈ ４．８． （９）

　 　 系统在匀速段、减速段、收敛段的收敛时间 ｔ１、
ｔ２、ｔ３ 分别满足：

ｔ１ ≤ π － ２ａｒｃｃｏｓ １ － α２( )( ) ／ ｋ１ ≈ ５４．８，（１０）

ｔ２ ≤ ｌｎ α － ｌｎ β( ) ｋ２ １ － α２( ) ≈ ９．４，（１１）

ｔ３ ≤ β１－ｒ ｋ３ １ － ｒ ＋ １
２

æ

è
ç

ö

ø
÷≈ ２２．９． （１２）

　 　 控制器（７）的仿真曲线如图 ６～１０所示．
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图 ６　 姿态角速度曲线
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图 ７　 姿态角速度局部放大
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图 ８　 姿态四元数曲线
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图 ９　 姿态四元数局部放大

Ｆｉｇ．９　 Ｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ
　 　 通过图 ６、８可以看到本文提出的有限时间鲁棒

控制律（７）能够实现系统在 １００ ｓ 处收敛至 ０，系统

在 ５ ｓ左右进入滑模面的匀速段，６０ ｓ 左右进入减

速段，这也印证了依据式（９） ～ （１２）所估算的收敛

时间，说明了本文给出的收敛时间估计算法的有效

性．同时，在匀速段内控制力矩较小且角速度维持匀

速状态，ｑｖ 保持了较快的收敛速率，同时根据图 ８
可以得到在匀速段结束即 ６０ ｓ时 ｑ０ 为 ０．９２，而经典
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滑模控制器在 ６０ ｓ处 ｑ０ 为 ０．８５，对应的姿态角相差

１７ ．４３°，这就说明控制器（７）能够避免角速度下降

过快带来的收敛速率下降的问题，同时也能解决控

制力矩利用率低下的问题．１５０ ｓ处的姿态角速度与

姿态四元数精度分别为 ６×１０－７与 ４×１０－８，高于经典

滑模控制器在 ３００ ｓ 处的精度，考虑到外部干扰力

矩的存在，系统状态虽然不能绝对收敛至 ０，仍可具

有较高的精度．与此同时，由图 １０ 可以看到控制力

矩全程未超过系统上限．
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图 １０　 控制力矩及其范数曲线

Ｆｉｇ．１０　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｎｏｒｍ

由于姿态四元数的收敛速率取决于姿态角速度，
因此合理的规划姿态角速度轨迹是实现提升系统收

敛速率的关键．控制器（７）能够在相同条件下大幅提

升经典滑模控制器收敛速率的关键在于：１）系统应当

尽可能长的处于匀速段，由图 １０ 可以看到该阶段角

速度保持恒定，从而四元数收敛速率得以维持，同时

控制力矩较小，因此系统停留在该阶段能够使得控制

力矩得到高效利用；２）系统应尽快进入滑模面（１）的
收敛段，避免在指数收敛速率的减速段停留过长．

５　 结　 论

１）本文所提出滑模面较经典滑模面提升收敛

时间超过 ５０％，提升收敛速率的关键在于匀速段与

减速段，匀速段角速度恒定从而四元数收敛速率能

够得以维持，而收敛段具有有限时间收敛的特性，这
两个阶段是对于经典滑模面改进的关键．

２）与经典滑模面类似，本文滑模面要求角速度

与四元数矢部的反向，此时欧拉轴指向不变，这一点

是解决奇异性问题的关键．
３）本文所提出控制器对于位置干扰力矩与系

统转动惯量不确定性具有鲁棒性，通过选择合适的

控制参数，系统仍然能够拥有较高精度．
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［１７］ ＪＩＮ Ｅｒｄｏｎｇ， ＳＵＮ Ｚｈａｏｗｅｉ． Ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ ｄｅｓｉｇｎ ｗｉｔｈ ｆｉｎｉｔｅ
ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｆｏｒ ｒｉｇｉｄ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ［ Ｊ］ ．
Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００８， １２（４）： ３２４－３３０． ＤＯＩ：
１０．１０１６ ／ ｊ．ａｓｔ．２００７．０８．００１．

［１８］ＨＵ Ｑｉｎｇｌｅｉ， ＸＩＡＯ Ｂｉｎｇ， ＳＨＩ Ｐｅｎｇ． Ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｕｎｃｅｒｔａｉｎ
Ｅｕｌｅｒ Ｌａｇｒａｎｇｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈ ｆｉｎｉｔｅ ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ［ Ｊ ］ ．
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｒｏｂｕｓｔ ａｎｄ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２０１５，
２５（１７）： ３２９９－３３１５． ＤＯＩ： １０．１００２ ／ ｒｎｃ．３２６３．
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