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摘 要: 针对反作用飞轮安装存在偏差的过驱动航天器姿态跟踪问题,提出一种有限时间姿态补偿控制策略.通过

设计自适应滑模控制器保证实现对不确定性转动惯量与外部干扰的鲁棒控制,同时实现对飞轮安装偏差的补偿控

制,并应用Lyapunov稳定性理论证明了该控制器能够在有限时间内实现姿态跟踪控制.最后,将该控制器应用于某

型航天器的姿态跟踪控制,仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Abstract: A finite-time control scheme is presented to address the attitude tracking problem of over-actuated spacecraft, in

which reaction wheel misalignment, external disturbance and uncertain mass of moment inertia are considered. A finite time

controller using adaptive sliding mode control technique is developed. It can guarantee finite-time reachability of the given

attitude motion even in the presence of external disturbances, and uncertainties in the configuration matrix due to reaction

wheel misalignment and mass of moment inertia. Numerical simulation results of an application to spacecraft show the

effectiveness of the proposed attitude tracking control law.
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0 引引引 言言言

目前,航天器姿态控制器大都基于精确的执行器

安装信息设计完成[1]. 然而在实际航天工程中, 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, 从而使得姿控系统精确度下降, 严重时将导

致整个航天任务失败. 虽然工程上常采用地面校准的

方法以减少执行器的安装偏差,但在航天器发射过程

中,由运载器的剧烈振动而引起的材料变形也极有可

能引起执行器的安装偏差. 因此,这种地面校准策略

并不能完全消除执行器安装偏差存在的可能性. 同

时,航天器在轨时不可避免地会受到各种外部干扰力

矩的作用,而且有效载荷的运动以及燃料消耗等会引

起惯量参数的不确定性. 因此,针对存在外部干扰和

不确定转动惯量的航天器姿态稳定问题,考虑航天器

反作用飞轮存在安装偏差等姿态控制系统设计方法

等问题正受到人们特别的关注.

近年来,许多学者就提高航天器姿态控制精度、

考虑航天器执行机构安装偏差、保证系统对干扰以及

不确定转动惯量的鲁棒性做了大量的研究[2-6]. 文献

[2]针对哈密尔顿多输入多输出系统设计了自适应控

制器,并将该控制器成功地应用于航天器姿态控制器,

实现了在不确定转动惯量下的姿态稳定控制; 文献

[3]利用优化控制理论设计了航天器姿态控制算法;

文献 [4]提出了基于𝐻∞的航天器姿态鲁棒控制策

略;文献 [5]采用非连续控制方法实现了闭环制导系

统的有限时间收敛特性; 文献 [6]采用反步控制律实
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现了外部干扰下的航天器姿态精确控制. 然而上述

文献中只考虑了外部干扰及不确定转动惯量等问题,

并未考虑执行器安装偏差存在的普遍性. 文献 [7]针

对执行器安装小角度偏差设计了自适应追踪姿态控

制器. 文献 [8]采用自适应追踪控制方法, 补偿了约

15∘以内的执行器安装偏差. 文献 [9]提出一种新的算

法来精确估计安装角度的控制力矩陀螺,并根据估计

信息设计控制器. 但上述方法存在角度偏差受限的约

束. 此外, 文献 [10]对卫星编队飞行推力器安装偏差

下的自适应控制进行了探讨,但推力器所产生的力与

反作用飞轮产生的力是不同的, 前者为常值量, 后者

为时变量. 因此, 文献 [10]提出的设计方法并不适用

于航天器执行机构安装偏差情况. 特别是,执行器的

安装偏差有可能导致转动惯量的不确定性.

在工程实践中,为了保障在轨航天器运行的可靠

性, 特别是面临高空严厉的外部环境, 现代实用的设

计方法常采用冗余的执行机构来保证正常控制系统

的可靠运行. 而上述文献均未考虑冗余执行机构情况

下的安装偏差. 因此,本文针对存在外部干扰、不确定

转动惯量以及飞轮存在安装偏差的航天器姿态跟踪

问题, 提出一种自适应滑模有限时间姿态控制算法,

并基于Lyapunov稳定性理论证明了该控制器能够在

有限时间内实现对姿态的全局渐近跟踪控制. 最后,

考虑多种工况下将该控制器应用于某型航天器的姿

态稳定控制,仿真结果表明了该方法的可行性和有效

性.

1 数数数学学学模模模型型型

1.1 航航航天天天器器器姿姿姿态态态动动动力力力学学学

本文采用姿态四元数法描述航天器姿态,此时航

天器姿态动力学方程可表示为[11]

𝒒̇ =
1

2
(𝒒× + 𝒒0𝑰3)𝝎, (1)

𝒒̇0 = −1

2
𝒒T𝝎, (2)

𝑱𝝎̇ + 𝝎×𝑱𝝎 = 𝒖+ 𝒅. (3)

其中: 𝝎 ∈ 𝑹3为航天器相对于惯性系的角速度在本

体系中的投影; 𝑸 = [𝒒0 𝒒T]T ∈ 𝑹4表示航天器本体

坐标系和惯性坐标系间的姿态四元数, 且满足 𝒒2
0 +

𝒒T𝒒 = 1. 此外 𝑰3为 3阶单位矩阵, 且对于 ∀𝒂 = [𝑎1,

𝑎2, 𝑎3]
T定义𝒂×为

𝒂× =

⎡⎢⎣ 0 −𝑎3 𝑎2

𝑎3 0 −𝑎1
−𝑎2 𝑎1 0

⎤⎥⎦ . (4)

式 (3)中: 𝑱 ∈𝑹3×3为航天器转动惯量矩阵, 𝒅(𝑡)

∈ 𝑹3为航天器受到的外部干扰力矩, 𝒖 ∈ 𝑹3为作用

于航天器本体轴的控制力矩. 由于有效载荷的转动

或飞轮安装偏差的存在, 转动惯量𝑱是不确定的, 记

为𝑱 = 𝑱0 + Δ𝑱 , 𝑱0表示标称的转动惯量, Δ𝑱表示

不确定的转动惯量. 此时,针对航天器动力学模型 (3),

在全局范围内作如下假设:

假假假设设设 1 转动惯量矩阵𝑱是正定对称的, 且存

在正常数𝑱max使得

0 < ∣∣Δ𝑱 ∣∣ ⩽ ∥𝑱∥ ⩽ 𝑱max <∞. (5)

假假假设设设 2 干扰力矩是有界的, 即存在未知的正

常数𝒅max满足

∥𝒅∥ ⩽ 𝒅max. (6)

注注注 1 ∥ ⋅ ∥表示向量的 2范数及其诱导范数,

∥ ⋅ ∥∞表示矩阵或者向量的无穷范数.

本文中考虑安装𝑁 (𝑁 > 3)个反作用飞轮进行

姿态控制,则作用于航天器本体的控制力矩为

𝒖 = 𝑫𝝉 . (7)

其中: 𝑫 ∈ 𝑹3×𝑁为控制分配矩阵, 𝝉 = [𝝉1, ⋅ ⋅ ⋅ ,
𝝉𝑁 ]T ∈ 𝑹𝑁为反作用飞轮输出力矩.考虑航天器反作

用飞轮存在安装偏差, 且设安装偏差矩阵为Δ𝑫, 则

式 (3)可改写为

𝑱𝝎 = −𝝎×𝑱𝝎+(𝑫+Δ𝑫)𝝉+𝒅. (8)

1.2 航航航天天天器器器姿姿姿态态态跟跟跟踪踪踪数数数学学学模模模型型型

设航天器期望坐标系 𝒯 相对于惯性系 ℐ期望角
速度为𝝎𝒅 ∈ 𝑹3,期望姿态为𝑸𝒅 = [𝒒𝒅0 𝒒T

𝑑 ]
T ∈ 𝑹4.

进而可知

𝒒̇𝑑 =
1

2
(𝒒×

𝑑 + 𝒒𝑑0𝑰3)𝝎𝑑, (9)

𝑞𝑑0 = −1

2
𝒒×
𝑑 𝝎𝑑. (10)

定义误差四元数𝑸𝑒 = 𝑸−1
𝑑 ⊗𝑸 = [𝒆0 𝒆T]T ∈ 𝑹4为

航天器实际姿态𝑸与期望姿态𝑸𝑑之间的姿态跟踪

误差, 其中“⊗”代表四元数乘法. 定义角速度误差为

𝝎𝑒 ∈ 𝑹3,其表示为本体系ℬ相对于期望坐标系 𝒯 的
角速度,则有

𝝎𝑒 = 𝝎 − 𝑅̃𝝎𝑑, (11)

其中 𝑅̃ ∈ 𝑹3×3表示期望系 𝒯 到本体系ℬ的旋转矩
阵,且满足 𝑅̃ = (𝑒20 − 𝒆T𝒆)𝑰3 + 2𝒆𝒆T − 2𝑒0𝒆

×.

基于上述分析, 由式 (8)∼ (11)可得出航天器姿

态跟踪数学模型为

𝑱𝝎̇𝑒 + (𝝎𝑒 + 𝑅̃𝝎𝑑)
×
𝑱(𝝎𝑒 + 𝑅̃𝝎𝑑)−

𝑱(𝝎×
e 𝑅̃𝝎𝑑 − 𝑅̃𝝎̇𝑑) = (𝑫+Δ𝑫)𝝉 + 𝒅, (12)

且误差四元数将满足

𝑒̇0 = −1

2
𝒆T𝝎𝑒, (13)

𝒆̇ =
1

2
(𝒆× + 𝑒0𝑰3)𝝎𝑒. (14)

至此, 本文的控制目标可描述为:针对采用安装反作
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用飞轮数为𝑁个的刚体航天器, 在安装偏差Δ𝑫以

及干扰力矩𝒅作用下,设计控制律 𝝉 (𝑡)在有限时间内

实现对期望姿态的全局渐近跟踪控制.

2 有有有限限限时时时间间间姿姿姿态态态控控控制制制器器器设设设计计计

引引引理理理 1 若 𝑝 ∈ (0, 1), 则针对任意的向量𝒙 =

[𝑥1 𝑥2 ⋅ ⋅ ⋅ 𝑥𝑛]
T ∈ 𝑹𝑛,有如下不等式成立[12]:

𝑛∑
𝑖=1

∣𝑥𝑖∣1+𝑝 ⩾
( 𝑛∑

𝑖=1

∣𝑥𝑖∣2
)(1+𝑝)/2

. (15)

引引引理理理 2 若某一连续正定的函数𝑉 (𝒙)满足

𝑉̇ (𝒙) + 𝜆1𝑉 (𝒙) + 𝜆2𝑉
𝛽(𝒙) ⩽ 0. (16)

其中: 𝜆1 ∈ 𝑹+, 𝜆2 ∈ 𝑹+, 𝛽 ∈ 𝑹+,且 𝛽满足 0 < 𝛽 <

1. 则对于任意的初始值𝒙(0) = 𝑥0,在有限时间 𝑡𝐹1有

𝑉 (𝒙) ≡ 0成立[13],其中

𝑡𝐹1 ⩽ 1/𝜆1(1− 𝛼) ln((𝜆1𝑉
1−𝛼(𝑥0) + 𝜆2)/𝜆2). (17)

本文设计如下滑模面[14]:

𝒔 = 𝝎𝑒 + 𝜇1𝒆+ 𝜇2sgn(𝒆)
𝑟
. (18)

其中: 𝒔 = [𝑠1 𝑠2 𝑠3]
T ∈ 𝑹3, 𝜇1 > 0, 𝜇2 > 0, 0 <

𝑟 < 1,且 sgn(𝒆)
𝑟定义为

sgn(𝒆)
𝑟
=

[ ∣𝑒1∣𝑟sgn(𝑒1) ∣𝑒2∣𝑟sgn(𝑒2) ∣𝑒3∣𝑟sgn(𝑒3) ]T.
此时,有如下定理成立:

定定定理理理 1 若设计控制器 𝝉 (𝑡)使得航天器姿态控

制系统状态在滑模面 (18)上滑动, 则存在有限时间

𝑡𝐹1, 使得对于 ∀𝑡 ⩾ 𝑡𝐹1有 𝒆(𝑡) ≡ 0、𝑒0(𝑡) ≡ 1以及

𝝎𝑒(𝑡) ≡ 0成立.

证证证明明明 当姿态控制系统状态到达滑模面 𝑠时,有

𝒔 = 𝝎𝑒 + 𝜇1𝒆+𝜇2sgn(𝒆)
𝑟
= 0. (19)

选取Lyapunov函数

𝑉1 = (1− 𝑒0)
2
+ 𝒆T𝒆. (20)

由于不等式

3∑
𝑖=0

∣𝑒𝑖∣𝑟+1 ⩾
( 3∑

𝑖=0

∣𝑒𝑖∣2
)(𝑟+1)/2

对于 0 < 𝑟 < 1恒成立,根据式 (18), 𝑉1两边同时对时

间求导数,并由引理 1可知

𝑉̇1 = − 2𝑒̇0 = 𝒆T𝝎𝑒 = −𝜇1𝒆
T𝒆−𝜇2

3∑
𝑖=1

∣𝑒𝑖∣𝑟+1 ⩽

− 𝜇1𝒆
T𝒆−𝜇2(𝒆

T𝒆)
(𝑟+1)/2

. (21)

由于𝑸𝑒 = [−1 0]T为不稳定姿态平衡点[15],由式 (21)

可知,当 𝑡→ ∞时有 𝒆 → 0, 𝑒0 → 1成立. 从而有

(1− 𝑒0)
2 ⩽ (1− 𝑒0)(1 + 𝑒0) = 𝒆T𝒆, (22)

由此可得

𝑉1 ⩽ 2𝒆T𝒆. (23)

至此,由式 (21)可得

𝑉̇1 ⩽ −𝜇1𝑉1/2−(1/2)
(𝑟+1)/2

𝜇2𝑉1
(𝑟+1)/2. (24)

显然 1/2 <
𝑟 + 1

2
< 1,故由引理 2可证明在有限时间

𝑡𝐹1, 有𝑉1(𝑡) ≡ 0. 根据𝑉1(𝑡)的表达式, 可进一步证

明对于任意的时间 𝑡 ⩾ 𝑡𝐹1, 有 𝑒(𝑡) ≡ 0、𝑒0(𝑡) ≡ 1以

及𝝎𝑒(𝑡) ≡ 0成立. □

考虑反作用飞轮安装偏差与外部干扰力矩,根据

所选取的滑模面 (18),同时由假设 1可知𝑱 = 0成立,

可得

𝑱 𝑠̇ = 𝑫𝝉 +Δ𝑫𝝉 +𝑳− 𝛽𝒒𝑒. (25)

其中: ∥𝑳∥ ⩽ 𝛼0 + 𝛼1∥𝝎∥ + 𝛼2∥𝝎∥2, 𝛼0、𝛼1、𝛼2为正

常数[16]. 为便于后面分析证明,定义𝜅 = 𝜆min(𝑫𝑫T),

3∥Δ𝑫∥∞∥𝑫†∥∞ = 𝜀, 其中𝑫†为矩阵𝑫的伪逆. 至

此,可得出如下定理:

定定定理理理 2 针对刚体航天器姿态系统 (1)∼ (3),考

虑反作用飞轮安装偏差Δ𝑫以及外部干扰力矩𝒅. 若

安装偏差满足不等式 𝜀 < 1,则设计姿态补偿控制器

𝝉 = 𝝉nom(𝑡) + 𝝉adp(𝑡) + 𝝉mis(𝑡). (26)

其中

𝝉nom(𝑡) = −𝑘1𝛽𝑫T∥𝒒𝑒∥𝒔/∥𝒔∥ −𝐾𝑫T𝒔/∥𝒔∥2, (27)

𝝉adp(𝑡) = 𝑫T(−𝑘3 − 𝑘4∥𝝎∥ − 𝑘5∥𝝎∥2)𝒔/∥𝒔∥, (28)

𝝉mis(𝑡) = −(𝜋̂1 − 1)𝜑(𝑡)𝑫†𝒔/∥𝒔∥∞. (29)

这里: 𝐾 ∈ 𝑹+为控制参数, 控制参数 𝑘1满足 𝑘1𝜅 −
1 > 0; 𝜋̂1为𝜋1 = 1/1− 𝛿的估计量, 𝑘3为 𝑘3 = 𝛼0/𝜅

的估计量, 𝑘4为 𝑘4 = 𝛼1/𝜅的估计量, 𝑘5为 𝑘5 =

𝛼2/𝜅的估计量. 采用自适应更新律 ˙̂𝜋1 = 𝑙1𝜑(𝑡)∥𝒔∥∞,
˙̂
𝑘3 = 𝜅∥𝒔∥/𝑙3, ˙̂

𝑘4 = 𝜅∥𝒔∥∥𝝎∥/𝑙4, ˙̂
𝑘5 = 𝜅∥𝒔∥∥𝝎∥2/𝑙5.

则对于任意的初始状态𝑸(0)、𝝎(0),姿态控制系统状

态将在有限时间 𝑡𝐹2内到达滑模面 𝒔(𝑡) = 0上, 并一

直保持在该滑模面上运动.

证证证明明明 当 𝒔 ∕= 0时,选取如下Lyapunov函数:

𝑉2 =
1

2
𝒔T𝑱𝒔+

(1− 𝜀)

2𝑙1
𝜋̃2
1+

1

2
𝑙3𝑘

2
3 +

1

2
𝑙4𝑘

2
4 +

1

2
𝑙5𝑘

2
5. (30)

其中: 𝑙1、𝑙3、𝑙4、𝑙5为已知正常数, 且有 𝜋̃1 = 𝜋1 − 𝜋̂1,

𝑘3 = 𝑘3 − 𝑘3, 𝑘4 = 𝑘4 − 𝑘4, 𝑘5 = 𝑘5 − 𝑘5. 式 (30)两边

同时对时间求导数,有

𝑉̇2 ⩽ 𝒔(𝑫𝝉norm − 𝛽𝒒𝑒) + 𝒔(𝑫𝝉adp +𝑳)+

𝒔(𝑫𝝉mis +Δ𝑫𝝉 )− (1− 𝜀)𝜋̃ ˙̂𝜋/𝑙1−
𝑙3𝑘3

˙̂
𝑘3 − 𝑙4𝑘4

˙̂
𝑘4 − 𝑙5

˙̂
𝑘3. (31)

根据式 (27),有

𝒔(𝑫𝝉norm − 𝛽𝒒𝑒) ⩽

𝒔𝐷𝝉norm + 𝛽∥𝒒𝑒∥∥𝒔∥ ⩽ −𝜅𝐾. (32)
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同理,根据式 (28),有如下不等式成立:

𝒔(𝑫𝝉adp +𝑳) ⩽

𝜅𝑘3∥𝒔∥+ 𝜅𝑘4∥𝒔∥∥𝝎∥+ 𝜅𝑘5∥𝒔∥∥𝝎∥2. (33)

令𝜑(𝑡)=∥𝑫(𝝉norm + 𝝉adp)∥∞,同时,由于 3∥Δ𝑫∥∞×
∥𝑫−1∥∞ = 𝜀 < 1,且对于任意向量𝒙,𝒚 ∈ 𝑹𝑛有不等

式𝒙𝒚 ⩽ 3∥𝒙∥∞∥𝒚∥∞ > 0成立,由式 (29)有

𝒔(𝑫𝝉mis +Δ𝑫𝝉 ) ⩽ (1− 𝜀)𝜋̃1𝜑(𝑡)∥𝒔∥∞. (34)

将不等式 (32)∼ (34)代入不等式 (31),有

𝑉2(𝑡)− 𝑉2(0) ⩽ −𝜅𝐾𝑡. (35)

因𝑉2(𝑡) ⩾ 0, 由不等式 (35)可知, 对于 𝑡 ⩾ 𝑡𝐹2有

𝑉2(𝑡) ≡ 0,其中

𝑡𝐹2 ⩽ −(𝑉2(𝑡)− 𝑉2(0))/𝜅𝐾, (36)

故在有限时间 𝑡𝐹2内, 系统状态将到达滑模面 𝒔 = 0

上并保持在该滑模面上. □

定定定理理理 3 针对受外部干扰作用, 且存在反作用

飞轮安装偏差的过驱动航天器姿态跟踪控制系统,当

安装偏差满足不等式 𝜀 < 1时, 在控制器 (26)的作用

下将在有限时间 𝑡𝐹 = 𝑡𝐹1 + 𝑡𝐹2内实现姿态的跟踪控

制,即对于任意的 𝑡 ⩾ 𝑡𝐹 ,有𝝎𝑒(𝑡) ≡ 0, 𝒆(𝑡) ≡ 0成立.

证证证明明明 由定理 2可知,姿态控制系统状态将在有

限时间 𝑡𝐹2内到达滑模面 𝒔(𝑡) = 0上, 并一直保持在

该滑模面上运动. 由定理 1可知, 当系统状态到达滑

模面 (18)时,在有限时间 𝑡𝐹1内系统状态将到达平衡

点. 因此,对于任意的初始状态𝑸(0)、𝝎(0),使得对于

∀𝑡 ⩾ 𝑡𝐹 = 𝑡𝐹1 + 𝑡𝐹2有 𝒆(𝑡) ≡ 0、𝑒0(𝑡) ≡ 1以及𝝎𝑒(𝑡)

≡ 0成立. □

3 仿仿仿真真真验验验证证证

3.1 反反反作作作用用用飞飞飞轮轮轮安安安装装装结结结构构构

为验证本文所设计姿态补偿控制器 (26)的有效

性,应用Matlab/Simulink软件对某型航天器姿态稳定

控制进行了数值仿真. 本文所考虑的航天器安装 4个

反作用飞轮进行姿态跟踪控制,其安装结构如图 1所

示. 图 1中, 𝛼𝑖 = 35.26∘, 𝛽𝑖 = 45∘ (𝑖 = 1, 2, 3, 4)为飞
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图 1 4个反作用飞轮安装结构图

轮的标称安装角, 而Δ𝛼𝑖与Δ𝛽𝑖为飞轮的安装偏差

角.

根据图 1给出的反作用飞轮安装框图,可计算出

飞轮实际输出力矩与作用于航天器本体轴的控制力

矩之间关系为

𝒖 = 𝜏1

⎡⎢⎣cos(𝛼1 +Δ𝛼1) sin(𝛽1 +Δ𝛽1)

− sin(𝛼1 +Δ𝛼1)

cos(𝛼1 +Δ𝛼1) cos(𝛽1 +Δ𝛽1)

⎤⎥⎦+

𝜏2

⎡⎢⎣− cos(𝛼2 +Δ𝛼2) cos(𝛽2 +Δ𝛽2)

− sin(𝛼2 +Δ𝛼2)

cos(𝛼2 +Δ𝛼2) sin(𝛽2 +Δ𝛽2)

⎤⎥⎦+

𝜏3

⎡⎢⎣− cos(𝛼3 +Δ𝛼3) sin(𝛽3 +Δ𝛽3)

− sin(𝛼3 +Δ𝛼3)

− cos(𝛼3 +Δ𝛼3) cos(𝛽3 +Δ𝛽3)

⎤⎥⎦+

𝜏4

⎡⎢⎣ cos(𝛼4 +Δ𝛼4) cos(𝛽4 +Δ𝛽4)

− sin(𝛼4 +Δ𝛼4)

− cos(𝛼4 +Δ𝛼4) sin(𝛽4 +Δ𝛽4)

⎤⎥⎦ , (37)

其中 𝜏𝑖 (𝑖 = 1, 2, 3, 4)表示第 𝑖个反作用飞轮实际输

出力矩.考虑实际安装偏差角Δ𝛼𝑖与Δ𝛽𝑖 (𝑖 = 1, 2, 3,

4)为小量,可进行如下的近似:

cos(Δ𝛼𝑖) ≈ 1, sin(Δ𝛼𝑖) ≈ Δ𝛼𝑖,

cos(Δ𝛽𝑖) ≈ 1, sin(Δ𝛽𝑖) ≈ Δ𝛽𝑖,

sin(Δ𝛼𝑖) sin(Δ𝛽𝑖) ≈ 0, 𝑖 = 1, 2, 3, 4. (38)

由式 (38),式 (37)可进一步简化为

𝒖 = 𝐷𝝉 +Δ𝐷𝝉 . (39)

其中

𝑫 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣
−

√
3

3
−
√
3

3
−
√
3

3

√
3

3√
3

3
−
√
3

3
−
√
3

3
−
√
3

3√
3

3

√
3

3
−
√
3

3
−
√
3

3

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
, (40)

Δ𝑫 =
[
Δ𝑫1 Δ𝑫2 Δ𝑫3 Δ𝑫4

]
.

这里

Δ𝑫1 =

⎡⎢⎣ Δ𝛽1 cos𝛼1 cos𝛽1 −Δ𝛼1 sin𝛼1 sin𝛽1

−Δ𝛼1 cos𝛼1

−Δ𝛽1 cos𝛼1 sin𝛽1 −Δ𝛽1 sin𝛼1 cos𝛽1

⎤⎥⎦ ,

Δ𝑫2 =

⎡⎢⎣−Δ𝛽2 cos𝛼2 cos𝛽2 +Δ𝛼2 sin𝛼2 sin𝛽2

−Δ𝛼2 cos𝛼2

−Δ𝛽2 cos𝛼2 sin𝛽2 −Δ𝛽2 sin𝛼2 cos𝛽2

⎤⎥⎦ ,

Δ𝑫3 =

⎡⎢⎣−Δ𝛽3 cos𝛼3 cos𝛽3 +Δ𝛼3 sin𝛼3 sin𝛽3

−Δ𝛼3 cos𝛼3

Δ𝛽3 cos𝛼3 sin𝛽3 +Δ𝛽3 sin𝛼3 cos𝛽3

⎤⎥⎦ ,



第 1期 张爱华等: 飞轮安装偏差的过驱动航天器有限时间姿态控制 31

Δ𝑫4 =

⎡⎢⎣Δ𝛽4 cos𝛼4 cos𝛽4 −Δ𝛼4 sin𝛼4 sin𝛽4

−Δ𝛼4 cos𝛼4

Δ𝛽4 cos𝛼4 sin𝛽4 +Δ𝛼4 sin𝛼4 cos𝛽4

⎤⎥⎦ .
从式 (39)可知,实际作用于航天器本体系上的控

制力矩包含反作用飞轮标称输出力矩𝑫𝝉与飞轮安

装偏差而产生的力矩Δ𝑫𝝉 .

注注注 2 从上述证明可知,定理 2给出了保证姿态

控制器 (26)对反坐用飞轮安装偏差Δ𝑫有效处理的

一个充分条件,即 3∥Δ𝑫∥∞∥𝑫†∥∞ = 𝜀 < 1. 特别地,

由Δ𝑫与矩阵范数的定义,有 ∥Δ𝑫∥∞ ⩽ max
𝑖=1,2,3

𝜃𝑖. 其

中

𝜃1 =

√
6

6

4∑
𝑖=1

∣Δ𝛼𝑖∣+
√
3

3

4∑
𝑖=1

∣Δ𝛽𝑖∣,

𝜃2 =

4∑
𝑖=1

∣Δ𝛼𝑖 cos𝛼𝑖∣ =
√
6

3

4∑
𝑖=1

∣Δ𝛼𝑖∣,

𝜃3 =

√
6

6

4∑
𝑖=1

∣Δ𝛼𝑖∣+
√
3

3

4∑
𝑖=1

∣Δ𝛽𝑖∣. (41)

另一方面, 不等式 3∥Δ𝑫∥∞∥𝑫†∥∞ = 𝜀 < 1成

立意味着

∥Δ𝑫∥∞ =
𝜀

3∥𝑫†∥∞
<

1

3∥𝑫†∥∞
.

因此,由式 (41)可知,定理 2成立的条件是

max
𝑖=1,2,3,4

𝜃𝑖 < 1/3∥𝑫†∥∞ = 0.256 6 (rad),

即本体轴中任意两个飞轮的安装偏差角不超过

0.256 6 rad. 针对本文所考虑的反作用飞轮安装结构

可算出,定理 2适用的最大的总安装偏差角 max
𝑖=1,2,3,4

𝜃𝑖

不能超过 0.256 6 rad.

3.2 仿仿仿真真真结结结果果果

仿真中考虑转动惯量𝑱的不确定性,包括航天器

标称转动惯量𝑱0 (kg ⋅ m2)和不确定转动惯量Δ𝑱两

部分,即

𝑱0 =

⎡⎢⎣ 35 3 −1.5

3 28 2

−1.5 2 30

⎤⎥⎦ ,
Δ𝑱 = [1 + e−0.1𝑡 + 2𝜗(𝑡− 10)−

4𝜗(𝑡− 20)]diag(3, 2, 1).

其中: 𝜗 (𝑡 ⩾ 0) = 1, 𝜗 (𝑡 < 0) = 0. 考虑航天器所受到

的外干扰力矩作用, 其中重力梯度力矩、气动力矩、

磁力矩等根据文献 [17]进行计算. 在仿真中, 考虑飞

轮安装偏差角Δ𝛼𝑖 (𝑖 = 1, 2, 3, 4)均在 [−4.5∘ + 4.5∘]

之间随机选择, Δ𝛽𝑖 (𝑖 = 1, 2, 3, 4)均在 [−5.5∘ + 5.5∘]

之间随机选择.外部干扰力矩形式采用文献 [18]中的

时变干扰力矩.

在仿真中,航天器初始参数设定为:角速度𝝎(0)

= [0, 0, 0]T(rad/s), 𝒒(0) = [−0.53,−0.26,−0.79]T; 期

望角速度及期望姿态分别为𝝎𝑑(0) = 0.001sin(2π𝑡)×
[0, 0, 0]T(rad/s), 𝒒𝑑(0) = [0, 0, 0]T; 航天器滚动𝜙、俯

仰 𝜃与偏航𝜓姿态角分别为 0.8∘, −0.3∘, −0.5∘. 控制

器 (26)中的控制参数 𝛽 = 0.7, 𝐾 = 0.05, 𝜅 = 1.05,

𝑘𝑖 = 1.5 (𝑖 = 1, 3, 4, 5), 𝑙𝑖 = 1.5 (𝑖 = 1, 3, 4, 5); 自适

应更新律初始参数为: ˙̂𝜋1(0) = 1.25, ˙̂
𝑘3(0) = 0.68,

˙̂
𝑘4(0) = 0.42, ˙̂

𝑘5(0) = 0.22. 反作用飞轮控制最大反

作用力矩为 1.5N⋅m. 由图 2误差角速度、欧拉角、姿

态跟踪误差时间响应曲线可知, 本文所提出的控制

策略能够在外部干扰及飞轮安装偏差情况下实现航

天器姿态的高精度稳定控制, 其中姿态指向精度优

于 0.01∘,而姿态稳定度优于 0.001∘/s.
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图 2 误差角速度、欧拉角、姿态跟踪误差时间响应曲线
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图 3 控制力矩、反作用飞轮控制

力矩、滑模面时间响应曲线

从图 3可知, 为了实现对安装偏差Δ𝑫𝝉及外部

干扰的补偿, 所设计具有冗余配置的 4反作用飞轮

指令控制力矩 𝝉分配于实际 3轴输出力矩𝒖, 以此实

现了补偿控制目标, 达到姿态高精度控制. 同时, 验

证了本文所提出有限时间控制的控制性能, 在给定

的初始角速度、初始姿态基础上,航天器姿态控制系

统状态在 𝑡𝐹 = 23.5 s处实现了航天器姿态控制的跟
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踪控制. 其中, 航天器姿态在 𝑡𝐹1 = 21.9 s内到达滑

模面 𝑠上之后,在标准控制 𝝉 (𝑡)的作用下保证了状态

在 𝑡𝐹2 = 1.6 s内收敛于平衡点.

4 结结结 论论论

针对航天器存在反作用飞轮安装偏差、参数不

确定性以及外部干扰力矩的姿态控制问题,本文设计

了一类自适应滑模控制器以实现航天器的有限时间

姿态跟踪控制.该控制器能够确保在有限时间内实现

姿态跟踪的同时,实现对反作用飞轮安装偏差、外部

干扰以及不确定转动惯量特性的补偿,并从定量的角

度分析了这种飞轮安装偏差角的取值范围.最后, 从

理论和工程实用的角度分析了系统的稳定性及其工

程实用价值,仿真结果令人满意.
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