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摘 要: 针对卫星姿态跟踪系统,在无扰动和有扰动的情况下,利用双曲正切函数和辅助系统设计两个有限时间饱

和控制器. 双曲正切函数可以严格地保证卫星姿态跟踪系统的控制输入是有界的. 通过李雅普诺夫理论可以证明,系

统在两个控制器的作用下既是渐近稳定的又是有限时间稳定的,系统可以快速收敛到平衡点. 数值仿真进一步表明

了所提出的有限时间控制器的有效性.
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Abstract: In view of the spacecraft attitude tracking system, two finite-time controllers with input saturation are designed

by using the hyperbolic tangent function and the auxiliary system under the disturbed and undisturbed condition. The

hyperbolic tangent function can strictly guarantee that the control torque of the sapcecraft is bounded. The system which can

quickly converge to the equilibrium point is asymptotically stable and finite-time stable by using Lyapunov theory. Numerical

simulations also demonstrate the effectiveness of the proposed control scheme.
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0 引引引 言言言

卫星姿态控制是航天器技术中的一个重要研究

方向,在交会对接、对地观测、绕飞、悬停和编队飞行

等航天任务中有广泛的应用. 随着航天任务需求的增

长和卫星姿态控制性能要求的提高,快速收敛、抗扰

动且具有更高控制精度的控制器引起了国内外学者

的广泛关注和研究.相比于时间趋于无穷时才能收敛

到平衡点的渐近稳定和指数稳定,有限时间稳定使系

统在有限时间内收敛到平衡点的结果更有理论和实

际意义,更适合现代的先进卫星姿态控制技术. 因此,

具备强鲁棒性和有限时间收敛等特性的有限时间控

制[1]在卫星姿态控制中取得了广泛的应用.

齐次性原理常被用于卫星姿态有限时间控制器

的设计[2-4].文献 [2]利用非线性齐次性系统的性质,

针对卫星的姿态调节问题设计了有限时间控制器,并

将它推广到姿态跟踪问题.考虑到卫星未携带角速度

测量元件或其出现故障不可用的情况, 文献 [3]设计

了航天器的有限时间输出反馈控制器. 进一步地,文

献 [4]考虑了执行器的物理限制,设计了具有饱和特

性的卫星姿态调节有限时间控制器.

加幂积分法和反步法常被用于卫星姿态有限时

间控制器的设计[5-8]. 文献 [5]利用加幂积分法设计了

卫星姿态全局有限时间稳定控制器. 文献 [6]考虑了

姿态和轨道耦合所带来的相互影响,利用反步法设计

了六自由度有限时间控制器. 文献 [7]在考虑卫星姿

态展开的情况下, 利用旋转矩阵和反步法设计了无

姿态展开的卫星姿态有限时间控制器. 进一步地,文

献 [8]利用有限时间观测器和反步法设计了有限时间

输出反馈控制器.

终端滑模常用于卫星姿态有限时间控制器的设

计.文献 [9-12]利用终端滑模控制方法设计了卫星姿

态有限时间控制器. 为了解决因为终端滑模控制器的
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不连续性所引起的抖振问题, 文献 [13-14]利用连续

终端滑模设计了卫星姿态有限时间控制器.进一步地,

为了解决终端滑模在远离平衡点时收敛速度慢的问

题,文献 [15]结合终端滑模和线性滑模的优点设计了

快速终端滑模控制器. 终端滑模的另外一个缺点是具

有奇异问题,为了解决该问题,文献 [16-19]针对卫星

姿态系统设计了非奇异终端滑模控制器.另外, 当利

用自适应控制处理系统扰动时,姿态有限时间收敛到

平衡点附近的一个区域,系统不是渐近稳定的, 为了

解决此问题,文献 [20]设计了一种新的有限时间控制

器, 使系统既是有限时间稳定的又是渐近稳定的, 并

且扰动的估计值在有限时间内收敛到真实值.

虽然上述有限时间控制器能使卫星姿态系统快

速、高精度地收敛到平衡点,但是绝大部分文献 (除文

献 [4,11,16]外)没有考虑执行器的实际物理限制. 有

限时间控制在控制开始阶段需要非常大的控制力矩,

这在实际中实现较为困难.文献 [4]设计饱和控制器

时采用了齐次性原理, 它只能解决姿态调节问题;文

献 [11]对姿态系统的状态进行了严格的限制,它只能

解决局部有限时间稳定问题;文献 [16]假设了控制输

入是有界的.为了进一步解决卫星姿态有限时间控制

饱和问题,本文设计了具有抗饱和特性的有限时间追

踪控制器. 相比于以上文献,本文的创新之处在于:

1)闭环系统考虑了饱和控制,与文献 [4]相比,本

文可以处理姿态跟踪时的控制问题,与文献 [11,16]相

比, 本文不需要对系统状态和控制输入进行假设限

制;

2)闭环系统既是有限时间稳定的又是渐近稳定

的,与文献 [20]相比,本文考虑了执行器输入饱和;

3)控制器不存在奇异问题.

本文首先给出了采用修正罗德里格参数 (MRPs)

描述的姿态运动学模型; 然后针对无扰动的理想情

况和存在已知上界扰动的情况,分别设计了有限时间

控制器和鲁棒的有限时间控制器,并给出了相应的证

明; 最后, 通过数值仿真进一步表明了所提出的有限

时间控制器的有效性.

1 基基基于于于MRPs的的的姿姿姿态态态控控控制制制模模模型型型
MRPs定义为

𝜎 =
𝑞

1 + 𝑞
= 𝑘𝑒tg

𝜙

4
. (1)

其中: 𝑞 = [𝑞, 𝑞T]T为航天器姿态运动的四元数;单位

向量 𝑘𝑒 ∈ 𝑹3×1为姿态旋转的欧拉轴; 𝜙 ∈ (−2π, 2π)

为体坐标系𝐹𝑏相对于惯性坐标系𝐹𝐼绕欧拉轴所转

过的角度, 称为欧拉角.由上述定义可知, 𝜎在𝜙 =

±2𝑁π(𝑁 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ )处会产生奇异,在姿态控制尤其

是大角度姿态机动控制过程中应避免𝜎陷入奇异点.

采用MRPs描述的航天器的姿态运动学为

𝜎̇ = 𝐺(𝜎)𝜔. (2)

其中: 𝜔 ∈ 𝑹3×1为𝐹𝑏相对于𝐹𝐼的角速度在𝐹𝑏系下

的表示, 𝐺(𝜎)为

𝐺(𝜎) =
1

4
[(1− 𝜎T𝜎)𝐼3×3 + 2𝜎× + 2𝜎𝜎T]. (3)

航天器的姿态动力学模型为

𝐽𝜔̇ = −𝜔×𝐽𝜔 + 𝑢+ 𝑑. (4)

其中: 𝑢为作用于航天器的控制力矩, 𝑑 ∈ 𝑹3×1为作

用于航天器的环境扰动力矩.

𝜎𝑒和𝜔𝑒分别为姿态误差和角速度误差,定义为

𝜎𝑒 =
(1− 𝜎T

𝑑 𝜎𝑑)𝜎 − (1− 𝜎T𝜎)𝜎𝑑 + 2𝜎×𝜎𝑑

1 + 𝜎T𝜎𝜎T
𝑑 𝜎𝑑 + 2𝜎T

𝑑 𝜎
, (5)

𝜔𝑒 = 𝜔 −𝑅(𝜎𝑒)𝜔𝑑, (6)

𝑅(𝜎𝑒) = 𝑅(𝜎)[𝑅(𝜎𝑑)]
T, (7)

𝑅(𝜎) = 𝐼3×3 − 4(1− 𝜎2)

(1 + 𝜎2)
2 𝜎

× +
8𝜎×

(1 + 𝜎2)
2𝜎

×, (8)

其中𝜎𝑑和𝜔𝑑分别为期望姿态和期望角速度.

由式 (2)∼ (8)可得

𝜔𝑒 = 𝐺−1(𝜎𝑒)𝜎̇𝑒. (9)

对式 (9)作进一步变换, 姿态控制模型 (2)和 (4)可改

写为

𝑀 𝜎̈𝑒 + 𝐶𝜎̇𝑒 +𝑁 = 𝐺−T(𝜎𝑒)𝑑+𝐺−T(𝜎𝑒)𝑢. (10)

其中

𝑀 = 𝐺−T(𝜎𝑒)𝐽𝐺
−1(𝜎𝑒), (11)

𝐺(𝜎𝑒) =
1

4
[(1− 𝜎T

𝑒 𝜎𝑒)𝐼3×3 + 2𝜎×
𝑒 + 2𝜎𝑒𝜎

T
𝑒 ], (12)

𝐶 =

−𝐺−T(𝜎𝑒)[(𝐽𝐺
−1(𝜎𝑒)𝜎̇𝑒)

×𝐺−1(𝜎𝑒)+

𝐽𝐺̇−1(𝜎𝑒)] +𝐺−T(𝜎𝑒)[𝐽(𝑅(𝜎𝑒)𝜔𝑑)
×+

(𝑅(𝜎𝑒)𝜔𝑑)
×𝐽 − (𝐽𝑅(𝜎𝑒)𝜔𝑑)

×]𝐺−1(𝜎𝑒), (13)

𝑁 =

𝐺−T(𝜎𝑒)((𝑅(𝜎𝑒)𝜔𝑑)
×𝐽𝑅(𝜎𝑒)𝜔𝑑 + 𝐽𝑅(𝜎𝑒)𝜔̇𝑑), (14)

且满足以下性质

𝐺(𝜎𝑒)𝜎𝑒 = 𝐺T(𝜎𝑒)𝜎𝑒 =
1

4
(1 + 𝜎T

𝑒 𝜎𝑒)𝜎𝑒, (15)

𝐺(𝜎𝑒)𝐺
T(𝜎𝑒) = 𝐺T(𝜎𝑒)𝐺(𝜎𝑒) =

(1 + 𝜎T
𝑒 𝜎𝑒

4

)2

𝐼3×3.

(16)

模型 (10)具有常见的Euler-Lagrange动态方程

的形式和与其相类似的性质.

性质 1 𝑀是正定对称矩阵, 并且存在函数

𝜆1(𝜎𝑒)和常数𝜆2使得

0 ⩽ 𝜆1(𝜎𝑒)𝐼3×3 ⩽ 𝑀 ⩽ 𝜆2𝐼3×3. (17)
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其中

𝜆1(𝜎𝑒) =
16

(1 + 𝜎T
𝑒 𝜎𝑒)

2𝜆min(𝐽),

𝜆2 = 16𝜆max(𝐽).

显然, 仅当 ∥𝜎𝑒∥ = ∞, 即𝜎𝑒发生奇异时, 才有𝜆1(𝜎𝑒)

= 0, 否则总存在常数 𝜆̄1满足 0 < 𝜆̄1 < 𝜆1(𝜎𝑒), 使

得 0 < 𝜆̄1𝐼3×3 ⩽ 𝑀 ⩽ 𝜆2𝐼3×3.

性质 2 𝑀̇ − 2𝐶是反对称矩阵, 即对于 ∀𝑦 ∈
𝑹3×1,有

𝑦T(𝑀̇ − 2𝐶)𝑦 = 0. (18)

2 控控控制制制器器器设设设计计计

本文利用有限时间控制的思想设计卫星姿态跟

踪饱和控制器,下面给出设计控制器时要用到的相关

引理.

引理 1[20] 假设系统 𝑥̇ = 𝑓(𝑥), 𝑓(0) = 0, 存在

连续可微函数𝑉 : 𝑈 → 𝑅,使其满足如下条件:

1)𝑉 为正定函数.

2)存在正实数 𝑐 > 0和一个包含原点的开邻域

𝑈0 ⊂ 𝑈 ,使得 𝑉̇ (𝑥) ⩽ −𝑐成立,则系统 𝑥̇ = 𝑓(𝑥), 𝑓(0)

= 0是有限时间稳定的,并且是渐近稳定的.

注 1 引理 1的证明见参考文献 [20]的定理 5.

利用双曲正切函数设计如下具有饱和特性的控

制器:

𝑢 = −𝑘1 tanh(𝜀1𝜁)− 𝑘2 tanh(𝜀2𝜁). (19)

为了使系统能够在有限时间内收敛到平衡点,构造辅

助系统如下:

𝜂̇ = 𝜎̇𝑒 − 𝜁, 𝜂 = 𝜎𝑒 − 𝜁, (20)

𝑀𝜁 =

− 𝐶𝜁 −𝑁 −𝐺−T(𝜎𝑒)(𝑘1 tanh(𝜀1𝜁)+

𝑘2 tanh(𝜀2𝜁)) + [𝜎̇T
𝑒 (−𝐺−T(𝜎𝑒)(𝑘1 tanh(𝜀1𝜁)+

𝑘2 tanh(𝜀2𝜁))−𝑁 + 𝜎𝑒)]
𝜂̇

𝜂̇T𝜂̇
+ 𝑘3𝜂 + 𝑘4𝜂̇+

𝑘5
𝜂̇

𝜂̇T𝜂̇
. (21)

定理 1 针对卫星姿态跟踪系统 (10), 在不考虑

外部扰动的理想情况下, 利用控制器 (19)、辅助系

统 (20)和 (21),可以使系统既是渐近稳定的又是有限

时间稳定的,另外控制器的输入是有界的.

证证证明明明 选择李雅普诺夫函数

𝑉1 =

1

2
𝜂̇T𝑀𝜂̇ +

1

2
𝑘3𝜂

T𝜂 +
1

2
𝜎̇T
𝑒 𝑀𝜎̇𝑒 +

1

2
𝜎T
𝑒 𝜎𝑒. (22)

对其沿系统轨线求导可得

𝑉̇1 = 𝜂̇T𝑀𝜂 +
1

2
𝜂̇T𝑀̇𝜂̇ + 𝑘3𝜂

T𝜂̇ + 𝜎̇T
𝑒 𝑀𝜎̈𝑒+

1

2
𝜎̇T
𝑒 𝑀̇𝜎̇𝑒 + 𝜎T

𝑒 𝜎̇𝑒 =

𝜂̇T(−𝐶𝜎̇𝑒 −𝑁 +𝐺−T(𝜎𝑒)𝑢−𝑀𝜁)+

1

2
𝜂̇T𝑀̇𝜂̇ + 𝑘3𝜂

T𝜂̇ + 𝜎̇T
𝑒 𝑀𝜎̈𝑒+

1

2
𝜎̇T
𝑒 𝑀̇𝜎̇𝑒 + 𝜎T

𝑒 𝜎̇𝑒 ⩽

𝜂̇T
(
− 𝑘4𝜂̇ − 𝑘5

𝜂̇

𝜂̇T𝜂̇

)
=

− 𝑘4𝜂̇
T𝜂̇ − 𝑘5 ⩽ −𝑘5.

由引理 1可知, 𝑉1在有限时间内收敛到零, 同时

可以得出𝜎𝑒、̇𝜎𝑒、𝜂、̇𝜂同样在有限时间内收敛到 0. 另

外, 式 (19)中双曲正切函数是有界的, 从而控制输入

是有界的. □

定理1中假设系统处于无扰动的理想情况,实际

上,卫星在太空中会受到太阳光压、地球重力梯度等

扰动的影响.为了处理这些有上界的扰动,下面设计

鲁棒的饱和有限时间控制器和辅助系统,即

𝑢 = −𝑘1 tanh(𝜀1𝜁)− 𝑘2 tanh(𝜀2𝜁), (23)

𝑀𝜁 =

− 𝐶𝜁 −𝑁 −𝐺−T(𝜎𝑒)(𝑘1 tanh(𝜀1𝜁)+

𝑘2 tanh(𝜀2𝜁)) + 𝑘3𝜂 + 𝑘4𝜂̇ + 𝑘5
𝜂̇

𝜂̇T𝜂̇
+

𝑘6sign(𝜂̇) + [𝜎̇T
𝑒 (−𝑘1𝐺

−T(𝜎𝑒) tanh(𝜀1𝜁)−
𝑘2𝐺

−T(𝜎𝑒) tanh(𝜀2𝜁)−𝑁 + 𝜎𝑒)+

𝑑max∥𝜎̇𝑒∥∥𝐺−T(𝜎𝑒)∥] 𝜂̇

𝜂̇T𝜂̇
. (24)

其中: 𝑑max为 ∥𝑑∥的最大值, 𝑘6 ⩾ ∥𝐺−T(𝜎𝑒)∥𝑑max.

定理 2 针对卫星姿态跟踪系统 (10), 在闭环系

统存在已知上界的外部扰动的情况下, 利用控制器

(23)和辅助系统 (24),可以使系统既是渐近稳定的又

是有限时间稳定的,另外控制器的输入是有界的.

证证证明明明 选择李雅普诺夫函数

𝑉2 =

1

2
𝜂̇T𝑀𝜂̇ +

1

2
𝑘3𝜂

T𝜂 +
1

2
𝜎̇T
𝑒 𝑀𝜎̇𝑒 +

1

2
𝜎T
𝑒 𝜎𝑒. (25)

对其沿系统轨线求导可得

𝑉̇2 =

𝜂̇T𝑀𝜂 +
1

2
𝜂̇T𝑀̇𝜂̇ + 𝑘3𝜂

T𝜂̇ + 𝜎̇T
𝑒 𝑀𝜎̈𝑒+

1

2
𝜎̇T
𝑒 𝑀̇𝜎̇𝑒 + 𝜎T

𝑒 𝜎̇𝑒 =

𝜂̇T(−𝐶𝜎̇𝑒 −𝑁 +𝐺−T(𝜎𝑒)𝑢+𝐺−T(𝜎𝑒)𝑑−𝑀𝜁)+

1

2
𝜂̇T𝑀̇𝜂̇ + 𝑘3𝜂

T𝜂̇ + 𝜎̇T
𝑒 𝑀𝜎̈𝑒+

1

2
𝜎̇T
𝑒 𝑀̇𝜎̇𝑒 + 𝜎T

𝑒 𝜎̇𝑒 ⩽

𝜂̇T
(
− 𝑘4𝜂̇ − 𝑘5

𝜂̇

𝜂̇T𝜂̇

)
⩽ −𝑘5. (26)



第 11期 宋申民等: 航天器姿态跟踪有限时间饱和控制 2007

由引理 1可知, 𝑉2在有限时间内收敛到零, 同时

可以得出 𝜎𝑒、̇𝜎𝑒、𝜂、̇𝜂同样在有限时间内收敛到 0. 另

外, 式 (23)中双曲正切函数是有界的, 从而控制输入

是有界的. □

3 仿仿仿真真真验验验证证证

为了验证所提出控制器的有效性,本节进行相关

的数值仿真如下: 追踪星追踪一个时变的目标星,追

踪星沿本体坐标系的 3个坐标轴方向安装执行器,每

个执行器的最大输出力矩为 2N ⋅m. 追踪星的转动惯

量为

𝐽 = [3.06 1 0.4 1 3 1 0.4 1 3.95],

目标星的姿态为

𝜎𝑑 = 0.5[sin(10𝑛𝑐𝑡), − cos(10𝑛𝑐𝑡), sin(10𝑛𝑐𝑡)]
T.

𝑛𝑐为参考航天器的平均角速度,本文选择

𝑛𝑐 =
√

𝜇/7 178 000,

𝜇为地球引力常数. 为了处理当 𝜂̇接近于 0时, 𝜂̇/𝜂̇T𝜂̇

出现的抖振问题[20],在 𝜂̇T𝜂̇ ⩽ 0.001时用 𝜂̇T𝜂̇ + 0.001

代替 𝜂̇T𝜂̇.

针对控制器 (19),选择追踪星的姿态初始值为

𝜎(0) = [1.5, 0, 1.5]T,

角速度初始值为

𝜔(0) = [−0.001, 0.001,−0.001]T,

控制器的参数和辅助系统的参数分别为

𝑘1 = 𝑘2 = 0.2, 𝑘3 = 5, 𝑘4 = 10,

𝑘5 = 0.001, 𝜀1 = 𝜀2 = 100.

图 1为卫星闭环系统的姿态曲线, 由图 1可见,

系统快速收敛到平衡点.图 2为闭环系统的 𝜎̇𝑒曲线,

图 3为闭环系统的控制力矩曲线.
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图 1 控制器 (19)作用下的姿态曲线
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图 2 控制器 (19)作用下的 𝜎̇𝑒曲线
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图 3 控制器 (19)作用下的控制力矩曲线

由图 1∼图 3可见, 追踪星可以在 20 s内跟踪上

目标星. 由图 3可见,控制力矩是有界的.

针对闭环系统存在扰动时,选择控制器 (23)进行

仿真验证. 追踪星的姿态初始值选择为

𝜎(0) = [2, 0, 1.5]T,

角速度初始值为

𝜔(0) = [−0.01, 0.01,−0.01]T,

扰动力矩为

𝑑 =

10−3[sin(0.01𝑡), 0.3 cos(0.02𝑡), 0.5 sin(0.02𝑡)]T,

控制器的参数和辅助系统的参数分别为

𝑘1 = 𝑘2 = 0.2, 𝑘3 = 5, 𝑘4 = 10,

𝑘5 = 0.001, 𝑘6 = 0.001, 𝜀1 = 𝜀2 = 100.

为了消除抖振,用饱和函数代替符号函数. 由图

4和图 5可见,在系统存在已知上界的扰动力矩时,控

制器 (23)可以使追踪星快速跟踪上目标星. 由图 5可

见,控制力矩是有界的.
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图 4 控制器 (23)作用下的姿态曲线
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图 5 控制器 (23)作用下的控制力矩曲线

4 结结结 论论论

本文利用有限时间控制思想针对无扰动和有已

知上界扰动的情况,分别设计了有限时间姿态跟踪控
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制器. 两个控制器都能保证闭环系统既是渐近稳定的

又是有限时间稳定的, 而且控制器的输入是有界的,

另外控制器不存在奇异问题.数值仿真进一步表明了

两个有限时间控制器的有效性.
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