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带有输入死区的航天器姿态有限时间控制
李冬柏， 陈　 健， 陈雪芹， 张迎春

（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所， 哈尔滨 １５０００１）

摘　 要： 死区非线性是航天器姿态控制系统中一种普遍存在的执行机构非线性，它的存在会降低姿态控制系统的性能，甚至

可能破坏系统的稳定性．为了解决带有输入死区非线性的航天器的高精度姿态控制问题，给出了一种有限时间控制方法，并且

考虑航天器姿态控制模型中含有有界的不确定性且输入死区非线性仅部分信息已知．通过引入一个在指定时间内收敛到零的

期望姿态变化曲线，并基于时变滑模控制理论设计鲁棒控制算法使得实际姿态和期望姿态之间的偏差始终保持足够小，从而

保证实际姿态在指定的时间内收敛到原点附近．严格的理论分析表明，所设计控制律不仅可以保证闭环系统的信号有界而且

可以使得实际姿态在指定的时间内收敛到并以指定的精度保持在原点附近．数值仿真结果表明，所提控制方法是有效的，该方

法不仅能够保证系统状态具有很快的收敛速度、很高的控制精度，而且对于系统的不确定性具有很强的鲁棒性和抗干扰能

力，因而在航天器的姿态控制中具有良好的潜在应用价值．
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　 　 现代航天技术的飞速发展对航天器姿态系统的

响应速度和控制精度提出了越来越高的要求．现有

的绝大多数航天器姿态控制设计方法都属于无限时

间区间上的渐近控制方法，所得的结果中，闭环系统

的状态最快的收敛速度为指数收敛［１－５］ ．为了获得更

好的收敛性能，有限时间控制理论便被引入到了航

天器姿态控制设计中［６］ ．所谓有限时间控制，就是使

闭环系统的状态有限时间收敛的控制技术，它是一

种时间最优的控制技术［７］ ．除此以外，已有的研究成

果表明，有限时间稳定闭环控制系统与非有限时间

稳定闭环控制系统相比，具有更好的鲁棒性能和抗

扰动性能［８－１０］ ．正因为如此，近年来，有限时间控制

技术引起了控制专家和学者们的广泛兴趣，其在航

天器姿态控制中的应用研究也得到了迅猛的

发展［１１－１５］ ．
需要指出的是，上述的文献均没有考虑输入死

区非线性的影响．事实上，输入死区是广泛存在于航

天器的执行机构（比如反作用力飞轮或推力器）中



的一种典型非线性，而且输入死区非线性的存在会

严重影响航天器姿态控制的性能［１６］ ．因此，输入死

区非线性的影响是航天器高精度姿态控制设计中必

须要考虑的一个重要因素．到目前为止，已有一些文

献针对具有输入死区非线性的航天器姿态控制问题

进行了研究．文献［１７－１８］针对具有模型不确定型、
外部干扰和输入死区非线性的航天器姿态系统进行

了鲁棒控制策略研究．所给的结果是在航天器的欧

拉角较小，因而其控制系统模型可以写为一个线性

系统加上非线性扰动形式的情况下获得的．文献

［１９］针对具有未知输入死区非线性的航天器姿态

系统提出了一种自适应控制策略．该结果建立在用

欧拉角表示的姿态运动学方程基础上，因而不适用

于具有较大角度变化的航天器姿态控制．文献［１６］
针对输入死区非线性引入一个光滑的逆函数实现了

对其影响的自适应补偿．文献［２０］则考虑了执行机

构同时含有输入死区和饱和非线性时航天器姿态的

自适应控制问题．文献［１６－２０］仍然采用了无限时

间区间上的渐近控制方法．考虑到有限时间控制技

术重要的理论意义与实际应用价值，本文将进一步

考虑含有不确定性和输入死区非线性的航天器姿态

控制问题．基于时变滑模方法，提出一种有限时间姿

态镇定控制算法，保证闭环系统的信号有界并且保

证姿态误差在指定的时间内收敛到并以指定的精度

保持在原点附近，并通过数值仿真来验证所提控制

方法的有效性．

１　 问题描述

　 　 对航天器姿态运动的描述有多种方式，常见的

包括经典的方向余弦、欧拉角和四元数等，以及后来

发展起来的罗德里格参数（ＲＰｓ）以及修正的罗德里

格参数（ＭＲＰｓ）．
修正的罗德里格参数定义如下：

σ ＝
ｑｖ

１ ＋ ｑ０
，

式中 ｑ ＝ ［ｑ０ ｑＴ
ｖ ］ Ｔ ∈Ｒ × Ｒ３ 为航天器本体坐标系相

对于惯性坐标系的单位四元数，满足关系式： ｑＴｑ ＝
ｑＴ
０ ＋ ｑＴ

ｖ ｑｖ ＝ １．由修正的罗德里格参数描述的航天器

姿态运动学方程如下：

σ
· ＝ Ｇ σ( ) ω， （１）

式中， ω ＝ ［ω１ ω２ ω３］ Ｔ 为航天器的旋转角速率；
矩阵 Ｇ σ( ) 的定义如下：

Ｇ σ( ) ＝ １
２

１ － σ Ｔσ
２

Ｉ３ ＋ Ｓ σ( ) ＋ σσ Ｔé

ë
êê

ù

û
úú ， （２）

其中

Ｓ σ( ) ＝
０ － σ ３ σ ２

σ ３ ０ － σ １

－ σ ２ σ １ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

， （３）

矩阵 Ｇ σ( ) 具有如下性质：

σ ＴＧ σ( ) ＝ １ ＋ σ Ｔσ
４

æ

è
ç

ö

ø
÷ σ Ｔ， （４）

ＧＴ σ( ) Ｇ σ( ) ＝ １ ＋ σ Ｔσ
４

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

Ｉ３ ． （５）

很显然，从式（２）、（４）和（５）可以得知，矩阵

Ｇ（σ） 是一个正定对称矩阵．
航天器的姿态动力学方程如下：

Ｊω
· ＝ － Ｓ ω( ) Ｊω ＋ ｕ ＋ τ ｄ ． （６）

式中： Ｓ（ω） 的定义类似于式（３）中的 Ｓ（σ） ；正定

对称矩阵 Ｊ ∈ Ｒ３×３ 为航天器的转动惯量矩阵； ｕ ＝
［ｕ１ ｕ２ ｕ３］ Ｔ 为作用在航天器上的实际控制力矩，

ｕ ＝ Ｄ ｖ( ) ， ｖ ＝ ［ｖ１ ｖ２ ｖ３］ Ｔ 表示控制力矩指令，即

Ｄ ｖ( ) ＝
Ｄ１ ｖ１( )

Ｄ２ ｖ２( )

Ｄ３ ｖ３( )

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

， （７）

其中 Ｄｉ ·( ) ， ｉ ＝ １，２，３ 表示输入死区非线性，如图 １
所示， Ｄｉ ·( ) 的表达式如下：

Ｄｉ ｖｉ( ) ＝
ｇｉｒ ｖｉ( ) ， ｖｉ ≥ ｂｉｒ；
０， ｂｉｌ ＜ ｖ ＜ ｂｉｒ；
ｇｉｌ ｖｉ( ) ， ｖｉ ≤ ｂｉｌ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（８）

式中： ｂｉｌ 、 ｂｉｒ 分别为输入死区的折点； ｇｉｒ ｖｉ( ) 、
ｇｉｌ ｖｉ( ) 分别为连续函数； τ ｄ 为干扰力矩，满足如下

假设．
假设 １　 存在已知常数 ρ ０ 使得 ‖τ ｄ‖ ≤ ρ ０ ．
对于死区非线性，本文作如下假设．
假设 ２　 ｇｉｒ ｖｉ( ) 、 ｇｉｌ ｖｉ( ) 分别为未知函数，但

存在已知的常数 ｍｉ 使之满足：
ｇｉｌ ｖｉ( ) ＝ ｍｉ ｖｉ － ｂｉｌ( ) ＋ δ ｉｌ ｖｉ( ) ， ｖｉ ≤ ｂｉｌ，
ｇｉｒ ｖｉ( ) ＝ ｍｉ ｖｉ － ｂｉｒ( ) ＋ δ ｉｒ ｖｉ( ) ， ｖｉ ≥ ｂｉｒ，

（９）

式中， δ ｉｌ ｖｉ( ) 、 δ ｉｒ ｖｉ( ) 分别为未知但有界的函数，即

存在 已 知 常 数 δ
－

ｉｌ 和 δ
－

ｉｒ 满 足 δ ｉｌ ｖｉ( ) ＜ δ
－

ｉｌ ，

δ ｉｒ ｖｉ( ) ＜ δ
－

ｉｒ ．
假设 ３　 参数 ｂｉｌ 、 ｂｉｒ 分别为未知，但是存在已

知正常数 ｂｉｌ１ 和 ｂｉｒ１ 使之满足：
０ ＜ － ｂｉｌ ≤ ｂｉｌ１，
０ ＜ ｂｉｒ ≤ ｂｉｒ１ ．

（１０）

　 　 根据假设 ２ 和假设 ３，死区非线性的表达式（８）
可以重新写成下述形式：

ｕｉ ＝ Ｄｉ（ｖｉ） ＝ ｍｉｖｉ ＋ Δ ｉ（ｖｉ）， （１１）
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其中

Δ ｉ（ｖｉ） ＝

－ ｍｉｂｉｌ ＋ δ ｉｌ ｖｉ( ) ， ｖｉ ≤ ｂｉｌ；
－ ｍｉｖｉ， ｂｉｌ ＜ ｖｉ ＜ ｂｉｒ；
－ ｍｉｂｉｒ ＋ δ ｉｒ ｖｉ( ) ， ｖｉ ≥ ｂｉｒ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

于是，有

Δ ｉ（ｖｉ） ≤ ρ ｉ ＝ ｍｉｍａｘ｛ｂｉｒ１， ｂｉｌ１｝ ＋ ｍａｘ｛δ
－

ｉｌ， δ
－

ｉｒ｝，
式中 ρ ｉ 为已知的正常数．
　 　 定义：

Ｍ ＝
ｍ１ ０ ０
０ ｍ２ ０
０ ０ ｍ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，　 Δ ｖ( ) ＝
Δ１ ｖ１( )

Δ２ ｖ２( )

Δ３ ｖ３( )

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

则

ｕ ＝ Ｄ（ｖ） ＝ Ｍｖ ＋ Δ（ｖ）， （１２）
于是，航天器的姿态动力学方程可以写成：

Ｊω
· ＝ － Ｓ ω( ) Ｊω ＋ Ｍｖ ＋ ｄ ｖ( ) ， （１３）

式中， ｄ（ｖ）＝ τｄ ＋ Δ（ｖ） ．令 ρ ＝ ρ２
０ ＋ ρ２

１ ＋ ρ２
２ ＋ ρ２

３ ，
则有 ‖ｄ（ｖ）‖ ≤ ρ ．

本文控制设计的目标是：在给定的假设 １～假设

３ 的条件下，针对航天器的姿态系统（１） ～ （１３）设计

合适的控制律，使得闭环系统状态有界，并且使得航

天器的姿态在指定的时间（设为 Ｔｆ ＞ ０）内到达并

以指定的精度保持在原点附近．

图 １　 死区非线性示意

Ｆｉｇ．１　 Ｔｈｅ ｄｅａｄ⁃ｚｏｎｅ ｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

２　 控制设计

　 　 受文献［２１－２２］的启发，本文采用时变滑模控

制方法进行有限时间控制算法的设计．
定义期望的罗德里格参数变化规律由函数 λ ：

Ｒ≥０ → Ｒ３ 给出，该函数满足如下条件：
１） λ 在 ［０，¥） 上二次连续可微；
２）当 ｔ ＞ Ｔ 时， λ（ ｔ） ＝ ０；

３） λ
·

ｔ( ) ， λ
¨
ｔ( ) ∈ Ｌ３

¥；

４） λ（０） ＝ σ（０） 且 λ
·
（０） ＝ σ

·
（０） ．

定义跟踪误差为：
η（ ｔ） ＝ σ（ ｔ） － λ（ ｔ） ． （１４）

构造时变滑模面如下：

ｓ（ ｔ） ＝ η
·
（ ｔ） ＋ Ｃη（ ｔ）， （１５）

式中， Ｃ ＝ ｄｉａｇ（ｃ１，ｃ２，ｃ３）， ｃｉ ＞ ０ 为设计参数．设计

滑模控制律如下：

ｖ ＝ Ｇ σ( ) Ｊ－１Ｍ( ) －１ － Ｇ
·

σ( ) ω ＋ Ｇ σ( ) Ｊ－１Ｓ ω( ) Ｊω －(

ＣＧ σ( ) ω ＋ λ
·· ＋ Ｃλ

· － Ｋｓｇｎ（ ｓ） ) ， （１６）
其中

ｓｇｎ（ ｓ） ＝
ｓｇｎ（ ｓ１）
ｓｇｎ（ ｓ２）
ｓｇｎ（ ｓ３）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

Ｋ ＝ ｄｉａｇ（ｋ１，ｋ２，ｋ３） ， ｋｉ ≥ ρ‖Ｇｒｉ σ( ) Ｊ －１‖ ，这里，
Ｇｒｉ σ( ) 表示 Ｇ σ( ) 的第 ｉ 行组成的行向量．

对于闭环系统有如下结果．
定理 １　 在假设 １～假设 ３ 的条件下，由式（１）、

（１３）及（１６）所组成的闭环系统的状态有界，并且状

态 σ 满足：当 ｔ ＞ Ｔ 时， σ ｉ ｔ( ) ＝ ０．
证明　 很容易求得：

η（０） ＝ σ（０） － λ（０） ＝ ０，

η
·
（０） ＝ σ

·
（０） － λ

·
（０） ＝ ０，

因此，

ｓ（０） ＝ η
·
（０） ＋ Ｃη（０） ＝ ０ ． （１７）

由式（１）、（１３）、（１５）、（１６）可得

ｓ
· ＝ η¨ （ ｔ） ＋ Ｃη·（ ｔ） ＝ σ¨ ＋ Ｃσ· － λ¨ － Ｃλ

·
，

Ｇ
·

σ( ) ω ＋ Ｇ σ( ) ω
· ＋ ＣＧ σ( ) ω － λ

¨ － Ｃλ
· ＝

－
ｋ１ｓｇｎ（ ｓ１）
ｋ２ｓｇｎ（ ｓ２）
ｋ３ｓｇｎ（ ｓ３）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

Ｇｒ１ σ( ) Ｊ －１ｄ

Ｇｒ２ σ( ) Ｊ －１ｄ

Ｇｒ３ σ( ) Ｊ －１ｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

定义

Ｖｉ ＝
１
２
ｓ２ｉ ， ｉ ＝ １，２，３ （１８）

则有

　 　 Ｖ
·

ｉ ＝ － ｋｉｓｉｓｇｎ（ ｓｉ） ＋ ｓｉＧｒｉ σ( ) Ｊ －１ｄ ≤
－ ｋｉ ｓｉ ＋ ρ‖Ｇｒｉ σ( ) Ｊ －１‖ ｓｉ ≤ ０，

由式（１７）、（１８）可知， Ｖｉ（ ｔ０） ＝ ０．由此知

０ ≤ Ｖｉ（ ｔ） ≤ Ｖｉ（ ｔ０） ＝ ０，
因此， Ｖｉ（ ｔ） ≡ ０，故 ｓｉ ≡ ０．由此及式（１５）可知

η
·

ｉ ＝ － ｃｉη ｉ，
故

η ｉ ｔ( ) ＝ ｅ －ｃｉｔη ｉ ０( ) ＝ ０，
于是，有 σ ｉ（ｔ） ＝ η ｉ ｔ( ) ＋ λ ｉ ｔ( ) ＝ λ ｉ ｔ( ) ．考虑到当
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ｔ ＞ Ｔ 时， λ ｉ ｔ( ) ＝ ０，故当 ｔ ＞ Ｔ 时， σ ｉ（ ｔ） ＝ ０．
此外，很容易得知系统的状态 σ 和 ω 有界，证

明详细过程这里不再赘述．
考虑到上述控制律中用到了不连续的符号函

数，这可能会产生闭环系统的抖振现象．因此，本文

用连续的饱和函数代替不连续的符号函数，改进设

计滑模控制律如下

　 ｖ ＝ Ｇ σ( ) Ｊ－１Ｍ( ) －１ －Ｇ
·

σ( ) ω ＋Ｇ σ( ) Ｊ－１Ｓ（ω）Ｊω －(

ＣＧ σ( ) ω ＋ λ
¨ ＋ Ｃλ

· － Ｋ ＳＡＴβ（ ｓ） ) ， （１９）
其中

ＳＡＴβ（ ｓ） ＝

ｓａｔβ１（ ｓ１）

ｓａｔβ２（ ｓ２）

ｓａｔβ３（ ｓ３）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

式中， β ｉ ＞ ０ 为设计参数． ｓａｔβ ｉ（ ｓｉ） 的定义如下：

ｓａｔβ ｉ（ ｓｉ） ＝
ｓｉ
β ｉ

，　 　 　 ｉｆ ｓｉ ＜ β ｉ；

ｓｉｇｎ（ ｓｉ），　 ｉｆ ｓｉ ≥ β ｉ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

对于相应的闭环系统有如下结果．
定理 ２　 任意给定常数 ε ｉ ＞ ０， ｉ ＝ １，２，３，若设

计参数满足 β ｉ ／ ｃｉ ＜ ε ｉ ，则在假设 １～假设 ３ 的条件

下，由式（１）、（１３）、（１９）组成的闭环系统的状态有

界，并且状态 σ 满足：当 ｔ ＞ Ｔ 时， σ ｉ ｔ( ) ＜ ε ｉ ．
证明　 由式（１）、（１３） ～ （１５）、（１９）可得

ｓ
· ＝ －

ｋ１ ｓａｔβ１（ ｓ１）

ｋ２ ｓａｔβ２（ ｓ２）

ｋ３ ｓａｔβ３（ ｓ３）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

Ｇｒ１ σ( ) Ｊ －１ｄ

Ｇｒ２ σ( ) Ｊ －１ｄ

Ｇｒ３ σ( ) Ｊ －１ｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

定义

Ｖｉ ＝
１
２
ｓ２ｉ ， ｉ ＝ １，２，３

则有

Ｖ
·

ｉ ＝ － ｋｉｓｓａｔβ ｉ（ ｓｉ） ＋ ｓＧｒｉ σ( ) Ｊ －１ｄ ≤
－ ｋｉｓｓａｔβ ｉ（ ｓｉ） ＋ ρ‖Ｇｒｉ σ( ) Ｊ －１‖，

很显然，如果 ｓｉ ≥ σ ｉ ，则 Ｖ
·

ｉ ≤ ０．由此及式（１７）可
知，对于 ｔ ≥ ０， ｓｉ ≤ σ ｉ ．

由式（１５）可知

η
·

ｉ（ ｔ） ＝ － ｃｉη ｉ（ ｔ） ＋ ｓｉ（ ｔ），
由此可得

　 　 η ｉ ｔ( ) ＝ ｅ －ｃｉｔη ｉ ０( ) ＋ ∫ｔ
０
ｅ －ｃｉ ｔ －τ( ) ｓｉ τ( ) ｄτ ＝

∫ｔ
０
ｅ －ｃｉ ｔ －τ( ) ｓｉ τ( ) ｄτ，

于是有

　 ηｉ ｔ( ) ＝ ∫ｔ
０
ｅ－ｃｉ ｔ－τ( ) ｓｉ τ( ) ｄτ ≤βｉ ∫ｔ

０
ｅ－ｃｉ ｔ－τ( ) ｄτ ＝

β ｉ

ｃｉ
１ － ｅ －ｃｉｔ( ) ≤

β ｉ

ｃｉ
≤ ε ｉ ．

考虑到当 ｔ ＞ Ｔ 时， λ（ ｔ） ＝ ０，本文有当 ｔ ＞ Ｔ
时， σ ｉ（ ｔ）＝ η ｉ（ ｔ） ＋ λ ｉ ｔ( ) ＝ η ｉ ｔ( ) ．因此，当 ｔ ＞ Ｔ时，
即： σ ｉ ｔ( ) ≤ β ｉ ／ ｃｉ ＜ ε ｉ ．

此外，很容易得知系统的状态 σ 和 ω 有界，证
明过程这里不再赘述．

３　 结果及分析

　 　 本文针对某航天器进行姿态镇定控制的数学仿

真以说明所提控制方法的有效性．为了避免控制律

中使用不连续的符号函数导致系统抖振的问题，这
里仅针对连续控制律（１９）进行数学仿真．航天器的

结构参数详见文献［２３］，其惯量矩阵标称值为

Ｊ ＝
９５０ １１ ５
１１ ６００ ３６
５ ３６ ３６０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（ｋｇ·ｍ２），

干扰力矩设为

τ ｄ ＝

０．１ｓｉｎ（０．１ｔ）

０．２ｓｉｎ ０．１ｔ ＋ π
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

０．３ｓｉｎ（０．２ｔ）

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

（Ｎ·ｍ）．

输入死区非线性的描述如式（８）、（９） 所示，
其中： ｍ１ ＝ ０．９５，ｍ２ ＝ １．００，ｍ３ ＝ １．０５，δ １ｌ ｖ１( ) ＝
０．２ｓｉｎ ２ｖ１，δ２ｌ ｖ２( ) ＝ ０．１５ｃｏｓ ２．５ｖ２，δ３ｌ ｖ３( ) ＝ ０．１ｓｉｎ ３ｖ３，
δ １ｒ（ｖ１） ＝０．１ｃｏｓ ｖ１，δ ２ｒ（ｖ２） ＝ ０．２ｓｉｎ ２ｖ２，δ ３ｒ（ｖ３） ＝
０．２ｓｉｎ ２．５ｖ３，ｂ１ｒ ＝ ０．５，ｂ２ｒ ＝ ０．６，ｂ３ｒ ＝ ０．４，ｂ１ｌ ＝ － ０．６，
ｂ２ｌ ＝ － ０．４，ｂ３ｌ ＝ － ０．５．

但是，在计算控制器参数时，本文仅仅知道 ｍｉ

的值， δ ｉｌ（ｖｉ） 、 δ ｉｒ（ｖｉ） 绝对值的上界 δ
－

ｉｌ ＝ δ
－

ｉｒ ＝ ０．２ 和

参数 ｂｉｌ 、 ｂｉｒ 绝对值的上界 ｂｉｌ１ ＝ ｂｉｒ１ ＝ ０．６．
设初始状态为：

σ（０） ＝
－ ０．１２８
　 ０．５１５
　 ０．１２８

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，　 ω（０） ＝
　 ０．１
－ ０．３
　 ０．２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｒａｄ·ｓ －１ ．

设计期望的罗德里格参数的变化规律如下：

λ ｉ（ ｔ） ＝
ａｉ０ ＋ ａｉ１ ｔ ＋ ａｉ２ ｔ２ ＋ ａｉ３ ｔ３，　 ０ ≤ ｔ ≤ Ｔｆ；
０，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｔ ＞ Ｔｆ ．{

其中：

ａｉ０ ＝ σ ｉ（０）， ａｉ１ ＝ σ
·

ｉ（０），

ａｉ２ ＝ － ３（σ ｉ（０） ／ Ｔ２
ｆ ） － ２（σ

·
ｉ（０） ／ Ｔｆ），

ａｉ３ ＝ ２（σ ｉ（０） ／ Ｔ３
ｆ ） ＋ σ

·
ｉ（０） ／ Ｔ２

ｆ ． ｉ ＝ （１， ２， ３）
其他控制参数设为：
ｋｉ ＝ １， ｃｉ ＝ １， β ｉ ＝ ０．００１． ｉ ＝ （１， ２， ３）
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调整时间分别为 Ｔｆ ＝ ５０ ｓ 和 Ｔｆ ＝ ８０ ｓ 时的仿真

结果如图 ２ ～ ４ 所示．可以看出，随着调整时间的不

同，航天器姿态的收敛速度不同，但是无论如何它们

都能够以指定的时间收敛到并保持在零附近．

图 ２　 不同调整时间下的姿态 ＭＲＰｓ 变化曲线

Ｆｉｇ．２　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ＭＲＰｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｅｔｔｌｉｎｇ ｔｉｍｅ

图 ３　 不同调整时间下的姿态角速率变化曲线

Ｆｉｇ．３　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ａｎｇｕｌａｒ ｒａｔｅｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｅｔｔｌｉｎｇ ｔｉｍｅ

图 ４　 不同调整时间下的控制力矩指令变化曲线

Ｆｉｇ．４　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｅｔｔｌｉｎｇ ｔｉｍｅ

　 　 调整时间设为 Ｔｆ ＝ ５０ ｓ ，实际的惯量矩阵分别

存在 － ２０％ 摄动、无摄动、 ２０％ 摄动情况下的仿真

结果如图 ５ ～ ９ 所示．从图中仿真结果可以看出，即
使当转动惯量参数发生较大摄动时，姿态也能在指

定的时间 ５０ ｓ 内收敛到并保持在零附近，５０ ｓ 后姿

态控制精度小于 １０ －６ ．同时，可以看出当转动惯量

参数发生较大摄动时，除了控制力矩指令有一定的

变化外，系统的姿态以及姿态角速率变化很小（它
们的图像基本重合在一起），这说明所提出的控制

方法对于参数的不确定性具有很好的鲁棒性．上述

仿真结果说明了本文所提控制方法的有效性．

图 ５　 考虑参数摄动时的姿态 σ１ 变化曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ σ１ ｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

图 ６　 考虑参数摄动时的姿态 σ２变化曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ σ２ ｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

图 ７　 考虑参数摄动时的姿态 σ３ 变化曲线

Ｆｉｇ．７　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆσ３ｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ
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图 ８　 考虑参数摄动时的姿态角速度变化曲线

Ｆｉｇ．８　 Ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ａｎｇｕｌａｒ ｒａｔｅｓ ｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ
ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

图 ９　 考虑参数摄动时的控制力矩指令变化曲线

Ｆｉｇ．９　 Ｃｕｒｖｅｓｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅｓ ｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ

４　 结　 论

　 　 １） 针对含有不确定性和输入死区非线性的航

天器姿态控制问题，提出了一种有限时间镇定控制

算法．
２） 引入了一个在指定时间内收敛到零的期望

姿态变化曲线，并基于时变滑模方法设计了鲁棒控

制算法使得实际姿态和期望姿态之间的偏差始终保

持足够小，从而保证实际姿态在指定的时间内收敛

到原点附近．
３） 理论分析表明设计控制律可以保证闭环系

统的信号有界且实际姿态在指定的时间内收敛到并

以指定的精度保持在原点附近；同时，仿真结果表明

所提的控制方法可以实现航天器姿态的有限时间高

精度控制，而且对于系统的不确定性具有良好的鲁

棒性．
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Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２００７， ２２１（２）： ２８９－３０３． ＤＯＩ：１０．１２４３ ／
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方法设计［ Ｊ］ ． 空间控制技术与应用， ２０１６， ４２（ ４）： ３０－ ３５．
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（编辑　 张　 红）
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封面图片说明

　 　 封面图片来自本期论文“和声搜索粒子滤波视觉跟踪”，是火箭军工程大学控制工程系先进控制理

论研究团队提出的和声搜索粒子例子滤波视觉算法的示意图．基于粒子滤波的视觉跟踪方法是当前视

觉跟踪研究热点之一，然而粒子滤波的精度严重依赖于精确的重要性采样函数．为了降低其依赖性，本
文将和声搜索引入到粒子滤波框架中，提出了一种基于和声搜索的粒子滤波视觉跟踪算法，来提高跟

踪效果．如图中所示，当前时刻的粒子集仅通过简单的随机游走模型获得；然后利用记忆考虑、基因调

整、随机变异等和声搜索算子对粒子分布进行改进，并对粒子权重进行补偿和更新；再通过重采样，利
用在最小均方差原则输出状态估计．在 ＣａｒＤａｒｋ、Ｍａｔｒｉｘ、Ｌｉｑｕｏｒ 等具有光线变化和遮挡变化的序列图像

中，与基于粒子滤波、和声搜索、Ｍｅａｎ⁃Ｓｈｉｆｔ 改进的粒子滤波、分布场、多示例等视觉跟踪算法相比，本文

算法展示了更精确的视觉跟踪效果．

（图文提供：孙巧，张胜修， 扈晓翔， 梅江元． 火箭军工程大学 控制工程系）
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