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刚体航天器姿态跟踪的高阶滑模控制器设计

林　壮，段广仁，宋申民

（哈尔滨工业大学 控制理论与制导技术研究中心，哈尔滨１５０００１）

摘　要：针对存在参数不确定性和外加干扰的刚体航天器的姿态跟踪控制问题，提出一种基于高阶滑模的姿态跟踪

控制方法．首先介绍高阶滑模控制的基本原理，并建立基于修正罗德里格参数描述的航天器数学模型；然后采用李雅

普诺夫第２法推导出高阶滑模姿态控制律．理论分析和仿真结果均表明，该方法能够有效消除系统抖振，实现航天器

姿态跟踪的精确定位，并且系统具有全局稳定性和鲁棒性．
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１　引　　言
　　近年来，刚体航天器姿态跟踪的滑模控制问题

一直是世界各国科学界密切关注和广泛研究的一个

重要方向．在相关研究成果中，Ｌｉｕ等
［１］提出的模糊

滑模姿态控制器，采用模糊控制柔化了控制信号，将

不连续的控制信号连续化后减轻了一般滑模控制存

在的抖振现象．Ｊｉｎ等
［２］则设计了控制量受约束情况

下的时变滑模姿态控制器，较好地消除了系统抖振，

并具有良好的鲁棒性．但是，传统滑模控制通常只考

虑执行机构的慢变或平均作用的影响，往往会导致

实际滑模控制系统不稳定［３］，进而影响实际的控制

效果．因此，部分国内外学者提出了在控制器中加入

滑模高阶动态特性的高阶滑模控制方法．Ｆｌｏｑｕｅｔ

等［４］将高阶滑模控制方法应用于刚体航天器的角速

度镇定问题，取得了较好的效果，为高阶滑模控制方

法应用于刚体航天器的姿态控制打下了基础．但其

对姿态角度的镇定问题没有作进一步深入探讨，也

没有讨论其在姿态跟踪问题方面的应用．

文献［５７］给出了一系列准连续高阶滑模控制

器的设计方法，可以实现任意相对阶的高阶滑模控

制．该方法较前述高阶滑模控制大大简化，而且能在

保持常规意义下滑模控制鲁棒性的同时消除抖振，

具有更好的控制精度．因此，本文在其基本控制思想

的基础上加以改进，针对由修正罗德里格参数描述

的一类空间刚体航天器姿态跟踪控制问题，考虑系
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统存在不满足匹配性条件的参数不确定性和外部干

扰力矩，基于李雅普诺夫第２法设计相应高阶滑模

控制律．该控制律能够确保系统在有限时间到达滑

动模面，而且具有全局渐近稳定性，能有效消除系统

抖振，提高控制精度．最后以数值仿真表明了该控制

律在三轴稳定航天器姿态跟踪控制中的有效性和实

用性，并给出了相应的理论推导和仿真结果．

２　刚体航天器数学模型
　　令ω和ω犱 分别表示本体坐标系和期望坐标系

在本体坐标系下的旋转角速度，则角速度误差ω犲 ＝

ω－ω犱．由Ｅｕｌｅｒ动力学方程，角速度误差满足如下

的误差动力学方程：

犑ω犲＋ω
×犑ω犲 ＝狌＋犱－狑． （１）

式中：犑∈犚
３×３为航天器的对称正定转动惯量矩阵；

狌＝［狌１　狌２　狌３］
Ｔ
∈犚

３为三轴控制力矩矢量；犱＝

［犱１　犱２　犱３］
Ｔ
∈犚

３ 为航天器所受的干扰力矩；狌

为刚体受到的控制力矩；狑 ＝ ｄ犺犱／ｄ狋＝ 犑ω犱 ＋

ω
×犑ω犱，犺犱 为期望坐标系下的角动量，可将它看成

一种干扰输入．则由ＭＲＰ描述的误差运动学方程为

σ犲 ＝犌（σ犲）ω犲． （２）

其中

犌（σ犲）＝
１

２
（１－σ

２
犲

２
犐３＋σ

×
犲 ＋σ犲σ

犜
犲）， （３）

σ犲 ＝［σ犲１　σ犲２　σ犲３］
Ｔ为本体坐标系相对于惯性坐标

系的 ＭＲＰ参数．

３　 高阶滑模控制基本原理
　　 考虑如下非线性仿射系统：

狓°＝犳（狓）＋犅（狓）狌． （４）

其中：狓∈犚
狀和狌∈犚

犿分别为系统的状态和控制向

量；犅（狓）＝ （犫１，…，犫犿）；犳，犫１，…，犫犿 为充分光滑的

向量函数．设犛＝（犛１，…，犛犿）
Ｔ为犚狀犚

犿的光滑向

量函数，且每一分量犛犻有直到狉犻阶（狉犻为正整数）的

光滑导数，则有下列等式成立：

犛犻＝犛犻＝ … ＝犛
（狉犻－１

）
＝０，犻＝１，…，犿．（５）

显然，在系统进入滑模运动后，当犛
（犼）
犻 ＝０时，可解

得相应类似传统滑模控制的等效控制，即可实现由

下式确定的高阶滑模运动：

Ξ＝狊
狉犻－１
犻 ＋μ

狉犻－１
犻 狊

狉犻－２
犻 ＋…＋μ

２
犻
狊犻＋μ犻狊犻． （６）

这里只要取常数μ
犼
犻使式（６）右端对应的特征多项式

具有期望的特征值，系统便能够实现所期望的高阶

滑模运动．但是，由于这一滑模控制系统只是局部渐

近稳定［３］，其在参数选择上较为严格，通常需要对由

高阶滑模控制理论推导出的控制输入进行积分．为

解决这一问题，此处在文献［５７］相关理论的基础

上，将式（４）所表示的系统重新表达为下面的非线

性系统：

狓＝犪（狋，狓）＋犫（狋，狓）狌，

狊＝狊（狋，狓）｛ ．
（７）

设系统的相对阶为狉，则狌首次出现在狉阶时间

导数中，在给定点有ｄ
ｄ狌
狊
（狉）
≠０存在．引入局部坐标狔

＝ （狔１，…，狔狀），狔１ ＝狊，狔２ ＝狊，…，狔狉 ＝狊
（狉－１），则有

狊
（狉）
＝犺（狋，狔）＋犵（狋，狔）狌，犵（狋，狔）≠０． （８）

选择控制输入

狌＝－犓ｓｇｎ（狊），犓 ＞ｓｕｐ狘狌犲狇狘，

狌犲狇 ＝－犺（狋，狔）／犵（狋，狔）． （９）

式中的函数犺（狋，狔）和犵（狋，狔）应该有界，且犺＞０．因

此，对于某些犓犿，犓犕，犆＞０，有

０＜犓犿 ＜


狌
狊
（狉）
＜犓犕，

狘犔
狉
犪犛狘≤犆，狘犛

（狉）
狘狌＝０ ≤犆，

狊
（狉）
∈ ［－犆，犆］＋［犓犿，犓犕］狌． （１０）

设犻＝０，１，…，狉－１，令

φ０，狉 ＝狊，犖０，狉 ＝狘狊狘
（狉－０）／狉，

Ψ０，狉 ＝φ０，狉／犖０，狉 ＝ｓｉｇｎ（狊），

φ犻，狉 ＝狊
（犻）
＋β犻犖

（狉－犻）／（狉－犻＋１）
犻－１，狉 Ψ犻－１，狉，

犖犻，狉 ＝狘狊
（犻）
狘＋β犻犖

（狉－犻）／（狉－犻＋１）
犻－１，狉 ，

Ψ犻－狉 ＝φ犻，狉／犖犻，狉，

其中β１，…，β狉－１ 为正整数．有如下定理：

定理１
［５］
　设系统（７）对输出函数狊的相对阶为

狉，且满足式（９），则适当选择β１，…，β狉－１后，如下形式

的控制器：

狌＝－αΨ狉－１，狉（狊，狊，…，狊
（狉－１））， （１１）

能够保证系统轨迹在有限时间到达滑动流形狊＝０．

证明过程和控制器结构参见文献［５］．

定理１说明，对于任意相对阶的非线性系统，在

选定β１，…，β狉－１ 后，即可设计任意相对阶的高阶滑

模控制器．

４　 高阶滑模姿态控制器设计
　　 定义滑动模面

狊＝ω犲＋犽σ犲． （１２）

其中：犽＝ｄｉａｇ｛犽１　犽２　犽３｝，犽犻＞０，犻＝１，２，３．

定理２　 对于式（１）和（２）构成的刚体航天器

系统，控制规律

狌＝－－α
狊̈＋２（狘狊狘＋
狘̈狊狘＋

→

←
狘狊狘

２／３）－１／２（狊＋狘狊狘
２／３ｓｇｎ（狊））

２（狘狊狘＋狘狊狘
２／３）－１／２＋ε

． （１３）

式中：α＝ ［α１　α２　α３］
Ｔ，ε为一尽量小的正常数，

的具体表达详见证明过程．该控制输入能够确保系

统到达滑动面流形，满足滑动模态的到达条件，并保

证系统的稳定性与全局收敛性，即有ｌｉｍ
狋∞

（ω犲，σ犲）＝

４５７１
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（０，０）成立．

证明　令犑＝犑０＋Δ犑，犑０和Δ犑分别代表转动
惯量的名义值和不确定部分，取李雅普诺夫函数

犞狊 ＝
１

２
狊犜犑狊≥０． （１４）

采用李雅普诺夫第２法相关原理，对犞狊 求导，

并将式（１）和（２）代入，有

犞狊 ＝

狊Ｔ｛－ω×犑０ω犲＋犱－犑０ω犱－ω
×犑０ω犱＋

犓犑０犌（σ犲）ω犲－ω
×
Δ犑ω犲－Δ犑ω犱－

ω
×
Δ犑ω犱＋犓Δ犑犌（σ犲）ω犲＋狌｝． （１５）

此处令

＝ ｛－ω
×犑０ω犲－犑０ω犱－ω

×犑０ω犱＋

　　犓犑０犌（σ犲）ω犲｝，

γ＝ ｛－ω×Δ犑ω犲－Δ犑ω犱－ω
×
Δ犑ω犱＋

　　犓Δ犑犌（σ犲）ω犲＋犱｝． （１６）

则式（１５）变为

犞狊 ＝狊
Ｔ（＋γ＋狌）＝

∑
３

犻＝１

狊犻（犻＋γ犻＋狌犻）． （１７）

取控制输入（１３），代入式（１７），可得

犞狊 ＝∑
３

犻＝１

α犻狘狊犻狘（γ犻ｓｇｎ
（狊犻）

α犻
－
狊̈犻ｓｇｎ（狊犻）＋
狘̈狊犻狘＋

→

←

２
（狊犻ｓｇｎ（狊犻）＋狘狊犻狘

２／３）

（狘狊
·

狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２

２（狘狊
·

犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２＋ε

）． （１８）

为保证式（１８）小于等于零，即保证系统能够到

达滑动模面，需满足

γ犻ｓｇｎ（狊犻）

α犻
≤

狊̈犻ｓｇｎ（狊犻）＋２
（狊犻ｓｇｎ（狊犻）＋狘狊犻狘

２／３）

（狘狊犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２

狘̈狊犻狘＋２（狘狊犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２＋ε

． （１９）

若此处有

狊犻ｓｇｎ（狊犻）≤狘狊犻狘，̈狊犻ｓｇｎ（狊犻）≤狘̈狊犻狘，

２
（狊犻ｓｇｎ（狊犻）＋狘狊犻狘

２／３）

（狘狊犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２ ≤２（狘狊犻狘＋狘狊犻狘

２／３）１／２，

ε＞０

烅

烄

烆 ．

（２０）

则

狊̈犻ｓｇｎ（狊犻）＋２
（狊犻ｓｇｎ（狊犻）＋狘狊犻狘

２／３）

（狘狊犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２

狘̈狊狘＋２（狘狊犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２＋ε

≤１，（２１）

１≥

狊̈犻ｓｇｎ（狊犻）＋２
（狊犻ｓｇｎ（狊犻）＋狘狊犻狘

２／３）

（狘狊犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２

狘̈狊犻狘＋２（狘狊犻狘＋狘狊犻狘
２／３）１／２＋ε

≥

　　
γ犻ｓｇｎ（狊犻）

α犻
（２２）

成立．这里ε的作用是避免在狊犻＝狊犻＝０时出现控制

奇异．那么，上式等价于

α犻≥γ犻ｓｇｎ（狊犻）． （２３）

因为γ犻的上界可通过对系统的干扰和不确定性的

估计和得到，因此如果满足

狘γ犻狘＜γ
ｍａｘ
犻 （ω，ω犱，σ犲，犱，Δ犑）≤α犻， （２４）

则必有犞狊 ＜０．由此，按文献［５７］相关理论，定理

得证．□

与上述文献不同的是，本文在此处仅采用高阶

滑模控制来消除系统的不确定和干扰部分γ，而对

于确定部分依然采用反馈法予以抵消．原方法
［５］

需要对系统的全部状态和参数进行估计，要求采取

较大的α犻值来满足系统的稳定要求，但这同时会导

致系统进入稳态的时间变长，影响控制的效果．而选

择式（１３）的控制输入不仅可以保证系统稳定和全

局收敛，而且可通过ε保证控制器处处连续，以及选

择较小的α犻来同时满足系统到达滑动模平面的时间

要求，提高实际的控制效果．

５　 控制系统仿真分析
　　 为验证本文提出的姿态跟踪高阶滑模控制方

法的可行性和有效性，设某航天器为三轴稳定刚体

航天器．考虑航天器姿态跟踪控制问题，选取如下航

天器参数进行数学仿真验证．

刚体航天器的转动惯量（单位ｋｇ·ｍ
２）

犑０ ＝

１００ ０ ４．５

０ ８５ ０

４．

熿

燀

燄

燅５ ０ ７５

；

初始姿态σ０＝［０．３　０．２　－０．３］
Ｔ；期望姿态σ犱＝

［０．０１３１　０．０１９６　０．０２２６］
Ｔ；干扰力矩（单位

Ｎ·ｍ）

犱＝

１＋ｓｉｎ（π狋／１２５）＋ｓｉｎ（π狋／２５０）

１＋ｓｉｎ（π狋／１２５）＋ｓｉｎ（π狋／２５０）

１＋ｃｏｓ（π狋／１２５）＋ｃｏｓ（π狋／２５０

熿

燀

燄

燅）

×１０
－３；

初始姿态角速度ω０ ＝ ［０　０　０］
Ｔｒａｄ／ｓ；期望姿态

角速度（单位ｒａｄ／ｓ）

ω犱 ＝

ｓｉｎ（π狋／７５）

２ｓｉｎ（π狋／７５）

－ｓｉｎ（π狋／７５

熿

燀

燄

燅）

×１０
－３；

转动惯量的不确定部分上限Δ犑≤０．２犑０．

系统参数和控制器参数分别选择如下：

α犻 ＝０．９，犽犻＝０．２，ε＝０．００１．

仿真结果如图１所示．图１（ａ）～图１（ｄ）分别给

出了 ＭＲＰ向量变化曲线、滑动模面变化曲线、三轴

所需控制力矩的变化曲线以及姿态角速度误差变化

曲线．
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图１　仿真结果

通过对上述仿真结果的分析可以看出，在系统

存在参数不确定性和外加干扰力矩的情况下，高阶

滑模控制器能够在控制力矩最大为０．６Ｎ·ｍ时，

２５ｓ内使系统进入稳态，４５ｓ内完成航天器的姿态

跟踪控制，实现精确定位．同时，由于高阶滑模控制

方法采用了代表系统响应变化率的滑模一阶导数来

评估系统状态，系统的响应速度与文献［１，３］的类似

仿真结果相比有较大提高，而且没有出现抖振情况．

综上所述，高阶滑模姿态控制器能够提高刚体

航天器姿态跟踪的控制精度，基本消除抖振，并在缩

短稳定时间的同时改善了控制效果．

６　结　　论
　　本文针对刚体航天器存在模型不确定性因素和

外部扰动情况下的姿态跟踪控制问题，利用高阶滑

模变结构控制理论，设计了基于高阶滑模的刚体航

天器姿态跟踪控制系统．首先介绍了相关高阶滑模

控制的基本理论，建立了修正罗德里格参数描述的

刚体航天器数学模型；然后针对该模型设计了基于

李雅普诺夫第２法以及反馈控制理论的高阶滑模控

制器，证明了其稳定性和全局收敛性，并通过对模型

不确定性和系统状态的分析，精心选择了使姿态控

制系统具有良好动态品质的控制器参数；最后通过

对数值仿真结果的分析，表明了高阶滑模姿态控制

器与传统滑模控制器相比，不仅具有全局收敛性和

较强鲁棒性，而且在缩短系统稳定时间的同时提高

了系统的控制精度，从而进一步说明了该设计理论

的正确性以及方法的可行性．
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