
第 32卷 第 7期 控 制 与 决 策 Vol.32 No.7
2017年 7月 Control and Decision Jul. 2017

文章编号: 1001-0920(2017)07-1189-07 DOI: 10.13195/j.kzyjc.2016.0571

交会对接模拟系统姿态跟踪有限时间抗干扰控制

黄 成†, 王 岩

(哈尔滨工业大学控制科学与工程系，哈尔滨 150001)

摘 要: 针对交会对接模拟系统的姿态同步问题,在存在扰动和系统不确定性的情况下,利用改进的快速非奇异
终端滑模面和改进的自适应律设计两个有限时间抗干扰控制器.改进的自适应律保证了两个控制器的连续性和
对干扰的鲁棒性,且第2个控制器能解决边界层理论存在的边界层内有限时间稳定性丢失的问题.李雅普诺夫理
论推导和仿真结果表明,提出的两个控制器能保证系统的有限时间稳定性,系统能快速收敛到平衡点.
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Finite-time active disturbance rejection attitude tracking control for
rendezvous and docking simulator
HUANG Cheng†, WANG Yan

(Department of Control Science and Engineering，Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China)

Abstract: For attitude tracking control of the spacecraft rendezvous and docking simulator, this paper designs two finite-
time active disturbance rejection controllers by using an improved fast nonsingular terminal sliding mode surface and
an improved adaptive law under the condition of external disturbances and inertia uncertainties existing. The proposed
controllers of the improved adaptive control architecture are continuous, which can inhibit the disturbance effectively,
meanwhile, the second controller can resolve the problem of the boundary layer theory that finite-time stability is lost
within the boundary layer. The Lyapunov theory and simulation results show that the two proposed controllers can
guarantee the finite-time stability of the system, and the system can converge to the equilibrium point quickly.
Keywords: rendezvous and docking；attitude control；finite-time convergence；active disturbance rejection

0 引 䀰

航天器的交会对接技术已经成为许多太空任务

的关键因素,如在轨装配、在轨维修、与空间站对接
等.交会对接的一个核心技术是姿态同步,因此有关
航天器的姿态动力学控制越来越受到广泛关注[1].近
年来,许多用于解决航天器姿态跟踪控制问题的方法
被提出,例如基于反步法的积分控制[2]、状态反馈控

制[3]、输出反馈跟踪控制[4]、基于线性矩阵不等式的

非线性控制[5]和逆最优自适应控制[6]等.然而,在这
些方法中系统都是渐近稳定的,即当时间趋于无穷时
状态误差才会收敛到平衡点,收敛速度较慢.为了满
足空间任务的快速性要求和航天器更高的可操作性,
控制策略的快速收敛是必需的.有限时间控制框架下
的终端滑模控制具有快速收敛和高精度的性能,已被
广泛地应用到航天器的姿态控制中.文献 [7]设计了

一种有限时间姿态补偿控制策略,解决了飞轮安装
存在偏差的过驱动航天器姿态跟踪控制问题.文献
[8]针对存在扰动的卫星姿态控制设计了两个鲁棒滑
模控制器.文献 [9]提出应用基于终端滑模面的有限
时间控制器来解决存在执行器故障的航天器姿态控

制问题.然而,初始终端滑模控制具有奇异和振动问
题,且在远离平衡点时收敛速度慢[10].因此,文献 [11]
设计了快速终端滑模面,并基于双闭环结构采用快速
终端滑模控制器解决卫星姿态有限时间跟踪问题.文
献 [12-13]设计了非奇异终端滑模面用于航天器姿态
控制.文献 [14]应用一种带有约束的快速非奇异终
端滑模面设计了有限时间姿态跟踪控制器.另外,在
控制器的设计中,对于系统存在的不确定性和外界扰
动,以及航天器姿态描述的不唯一性也应充分考虑.
航天器一旦进入轨道,对其系统的测试和调整极
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其困难,风险极大,因此对航天器动力学和控制策略
进行严格的地面测试可以有效地降低空间活动的风

险[15].气浮台是航天器地面仿真试验的一种重要设
备,它能够在地面提供无摩擦转动和微重力的类空环
境[16],气浮台的航天器模拟器能够逼真地模拟交会
对接中航天器的运动,因此在在轨操作之前,基于由
气浮台组成的交会对接模拟系统对交会对接中航天

器姿态控制方法的设计和测试是必不可少的.
为此,本文应用两个六自由度气浮台搭建交会对

接模拟系统,并基于此系统对航天器交会对接中姿态
跟踪控制进行研究.首先结合交会对接技术的相关
理论,推导交会对接模拟系统姿态模型,采用一种新
的姿态误差表示形式解决了姿态描述的不唯一性问

题,设计了一种改进的快速非奇异终端滑模面,解决
了初始终端滑模面的缺点和新的姿态误差表示形式

的奇异问题.其次设计了两个有限时间控制器,通过
应用边界层定理和改进的自适应方法有效地抑制了

系统存在的不确定性和外界扰动,且保证了控制器的
连续性,避免了控制的抖振.最后通过李雅普诺夫理
论分析和数值仿真,表明了控制系统的有限时间稳定
性和有效性.

1 交会对接模拟系统姿态模型

1.1 航天器交会对接模拟系统

交会对接模拟系统如图1所示,用于在地面对航
天器姿态和轨道运动的模拟及其控制算法的分析和

验证,主要包括两个可以实现6个自由度气浮无摩擦
运动的六自由度气浮台.气浮台的姿态平台是航天
器的运动模拟器,两个航天器模拟器分别用来模拟交
会对接中的追踪航天器和目标航天器,进而在地面实
现完整的交会对接动力学和运动学仿真以及航天器

相对姿态和位置控制的物理仿真实验.

!"#$%&'
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图 1 交会对接模拟系统

1.2 交会对接模拟系统姿态模型

本文应用旋转矩阵R描述模拟器姿态.在追踪模
拟器本体坐标系下,追踪模拟器姿态运动学和动力学
模型如下:

Ṙc = Rcω
×
c , (1)

(Jc +△Jc)ω̇c + ω×
c (Jc +△Jc)ωc = u+ d̄. (2)

其中:Rc为将追踪模拟器本体坐标系旋转到惯性坐

标系的旋转矩阵;ωc ∈ R3×1为追踪模拟器角速度;
u ∈ R3×1和 d̄ ∈ R3×1分别为作用于追踪模拟器的

控制力矩和扰动力矩; Jc ∈ R3×3为追踪模拟器惯量

矩阵;△Jc为系统不确定性;ω×
c 为对应于角速度的叉

乘矩阵,即

ω×
c =

 0 −ωc3 ωc2

ωc3 0 −ωc1

−ωc2 ωc1 0

 . (3)

整理式(2)可得

Jcω̇c + ω×
c Jcωc = u+ d, (4)

其中d = d̄−△Jcω̇c − ω×
c △Jcωc = [d1, d2, d3]

T.
同理,在目标模拟器本体坐标系下,目标模拟器

姿态运动学和动力学模型如下:

Ṙt = Rtω
×
t , (5)

Jtω̇t + ω×
t Jtωt = 0. (6)

其中:Rt为将目标模拟器本体坐标系旋转到惯性坐

标系的旋转矩阵;ωt ∈ R3×1为目标模拟器角速度; Jt
∈ R3×3为目标模拟器惯量矩阵.
在追踪模拟器本体坐标系下,Re = RT

tRc为追

踪模拟器相对于目标模拟器的姿态误差,ωe = ωc −
RT

eωt为角速度误差.然而,Re是矩阵形式,不能够直
接应用到控制器设计中,文献 [17]构造了一种新的姿
态误差表示形式,即

e =
1

2
√

1 + tr(Re)
(Re −RT

e)
∨. (7)

其中: tr(Re)表示姿态误差矩阵的迹,−1 < tr(Re) ⩽
3,∨表示叉乘的逆运算.

结合式 (1)、(4)∼ (7),在追踪模拟器本体坐标系
下,交会对接模拟系统姿态模型如下:

ė = Eωe, (8)

Jcω̇e = F + u+ d, (9)

E =
1

2
√

1 + tr(Re)
(tr(Re)I −RT

e + 2eeT), (10)

F = −ω×
c Jcωc + Jcω

×
e R

T
eωt − JcR

T
e ω̇t. (11)

2 控制器设计

本文的控制目标是驱动交会对接模拟系统中

追踪模拟器完成对目标模拟器的姿态跟踪.为此,本
节设计两个连续有限时间抗干扰控制器,下面的引
理[18-19]和假设将会应用到控制器的设计中.
引理1 假设α1, α2, · · · , αn都是正数, 0 < ρ <

2,则下面不等式成立:

(α2
1 + · · ·+ α2

n)
ρ ⩽ (αρ

1 + · · ·+ αρ
n)

2. (12)
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引理2 给定描述有限时间稳定的扩展李雅普

诺夫函数为 V̇ (x) + αV (x) + βV (x)γ ⩽ 0,α > 0, β

> 0, 0 < γ < 1,设初始状态x(0) = x0,则系统在有

限时间T
(
T ⩽ 1

α(1− γ)
lnαV (x0)

1−γ + β

β

)
内将会

收敛到平衡点.
引理 3 惯量矩阵Jc是正定对称矩阵,λmin和

λmax分别为矩阵Jc特征值中的最小值和最大值,对
于x ∈ R3×1,有λminx

Tx ⩽ xTJcx ⩽ λmaxx
Tx.

假设1 di(i = 1, 2, 3)都是有界的, |di| ⩽ dMi,

dMi(i = 1, 2, 3)都是未知的正数, d̃Mi = dMi− d̂Mi都

是估计误差,ωt和 ω̇t都是有界的.
传统的快速终端滑模面如下所示:

Si = ẏi + θ1yi + θ2y
p/q
i , i = 1, 2, 3. (13)

其中: θ1和θ2都是正数, q > p > 0是整数且是奇数, y
= [y1, y2, y3]

T. 将式(13)对时间求导,得 Ṡi = ÿi+θ1ẏi

+ θ2
p

q
y
p/q−1
i ẏi,由 Ṡi的形式可知,当yi = 0且 ẏi ̸= 0

时,因为p/q − 1 < 0,式(13)将会出现奇异.另外,分数
幂p/q是不连续的.
为解决上述两个问题和姿态误差 e存在的奇异

问题,保证∥e∥ < 1,一个改进的快速非奇异终端滑模
面设计如下:

S = ωe + (α− λln(1− eTe))e+ βf(e). (14)

其中

f(ei) ={
r1ei + r2sgn(ei)e2i , |ei| ⩽ η, i = 1, 2, 3;

sig(ei)γ , |ei| > η, i = 1, 2, 3;
(15)

α > 0, β > 0, λ > 0, 0 < γ < 1, η为很小的正数;
sig(ei)γ = |ei|γsgn(ei); r1 = (2 − γ)ηγ−1, r2 = (γ −
1)ηγ−2; sgn(ei) = sign(ei).
引理4 当系统 (9)具有的滑模面 (14)满足S =

0时,在有限时间内ωe ≡ 0和e ≡ 0能达到.
借助边界层定理,第1个控制器设计如下:

u1 =− F − Jc(αė+ βḟ(e)) + Jc

(
λln(1− eTe)ė−

2λeTė

1− eTe
e
)
− k1S − k2sig(S)γ − ua. (16)

其中: k1 > 0, k2 > 0,n1为很小的正数, sig(S)γ =

[|Si|γsgn(Si)]
T, i=1, 2, 3,ua=[ua1, ua2, ua3]

T,满足

uai =


Si

|Si|
d̂Mi, |Si|d̂Mi > n1;

Si

n1
d̂2Mi, |Si|d̂Mi ⩽ n1.

改进的自适应更新律设计如下:
˙̂
dMi = −εd̂Mi + p|Si|. (17)

其中: ε > 0, p > 0.

选取李雅普诺夫函数为

V1 =
1

2
STJcS +

1

2

3∑
i=1

1

p
d̃2Mi, i = 1, 2, 3. (18)

对其沿着系统轨迹求导,得

V̇1 = STJcṠ +
3∑

i=1

1

p
d̃Mi

˙̃
dMi =

ST
(
F + u+ d+ Jc

(
αė+ βḟ(e)−

λln(1− eTe)ė+
2λeTė

1− eTe
e
))

−
3∑

i=1

1

p
d̃Mi

˙̂
dMi. (19)

将式 (16)和 (17)代入 (19),根据引理 1和引理 3,
当 |Si|d̂Mi > n1时,有

V̇1 =

STd− k1S
TS − k2S

Tsig(S)γ−

STua −
3∑

i=1

1

p
d̃Mi

˙̂
dMi ⩽

− k1S
TS − 1

2

3∑
i=1

ε

p
d̃2Mi +

1

2

3∑
i=1

ε

p
d2Mi =

− 2k1
λmax

1

2
λmaxS

TS − ε
1

2

3∑
i=1

1

p
d̃2Mi +

1

2

3∑
i=1

ε

p
d2Mi ⩽

− η1V1 + ς1.

其中: η1 = min
( 2k1
λmax

, ε
)
, ς1 =

1

2

3∑
i=1

ε

p
d2Mi.

同理,当 |Si|d̂Mi ⩽ n1时,有

V̇1 ⩽− k1S
TS −

3∑
i=1

( Si√
n1
d̂Mi −

√
n1

2

)2

+

n1

4
+

3∑
i=1

ε

p
d̃Mid̂Mi ⩽

−k1STS +
n1

4
+

3∑
i=1

ε

p
d̃Mid̂Mi ⩽

− 2k1
λmax

1

2
λmaxS

TS − ε
1

2

3∑
i=1

1

p
d̃2Mi+

1

2

3∑
i=1

ε

p
d2Mi +

n1

4
⩽ −η1V1 + ς2,

其中ς2 =
1

2

3∑
i=1

ε

p
d2Mi +

n1

4
.

综上,因为 ς1和 ς2都是有界的,由有界性定理可
知Si和 d̃Mi都是一致最终有界的.
定理1 由式(8)和(9)描述的交会对接模拟系统

中的姿态系统,基于假设1和k1 − c1 > 0,在控制律
(16)和(17)的控制下,可以实现如下目标:

1)滑模面S在有限时间内收敛到区域∥S∥ ⩽ Ω,

其中Ω = min
(√ c2

k1 − c1
, γ+1

√
c2
k2

)
, c =

3∑
i=1

d̃2Mi

4c1
,
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c2 = n1/4 + c, c1为一个正数.
2) 姿态误差e和角速度误差ωe在有限时间内分

别收敛到区域 |ei| ⩽ Λ和 |ωei| ⩽ ∆,其中

Λ = max
(
η,max

( Ω
2α
, γ

√
Ω

2β

))
,

∆ = Ω +
(
α− λln

(
1−

3∑
i=1

Λ2
))
Λ+ βΛγ .

证明 1) 选取李雅普诺夫函数V2 = STJcS/2,
对其沿着系统轨迹求导,得

V̇2 = STd− k1S
TS − k2S

Tsig(S)γ − STua.

当 |Si|d̂Mi > n1时,有

V̇2 ⩽

− k1S
TS − k2S

Tsig(S)γ +
3∑

i=1

|Si|d̃Mi ⩽

− k1S
TS−k2STsig(S)γ+

3∑
i=1

c1|Si|2+
3∑

i=1

d̃2Mi

4c1
⩽

− 2(k1 − c1)

λmax

1

2
λmaxS

TS + c−

2
γ+1
2 k2

λ
γ+1
2max

(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

. (20)

取η2 =
2(k1 − c1)

λmax
, η3 =

2
γ+1
2 k2

λ
γ+1
2max

,则上式变为

V̇2 ⩽− η2
1

2
λmaxS

TS − η3

(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

+ c.

(21)

进一步整理式(21),可得如下两种形式:

V̇2 ⩽−
(
η2 −

2c

λmaxSTS

)1
2
λmaxS

TS−

η3

(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

,

V̇2 ⩽− η2
1

2
λmaxS

TS −
(
η3−

2
γ+1
2 c

(λmaxSTS)
γ+1
2

)(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

.

由引理2和引理3可知:对于第1种形式,在有限
时间内滑模面S将会收敛到区域∥S∥⩽

√
c/(k1−c1);

对于第2种形式,在有限时间内滑模面S将会收敛到

区域∥S∥ ⩽ γ+1
√
c/k2.

当 |Si|d̂Mi ⩽ n1时,有

V̇2 ⩽

−k1STS−k2STsig(S)γ+
3∑

i=1

|Si|dMi−
3∑

i=1

Si
2

n1
d̂2Mi=

−k1STS − k2S
Tsig(S)γ−

3∑
i=1

(Sid̂Mi√
n1

−
√
n1

2

)2
+
n1

4
+

3∑
i=1

|Si|d̃Mi ⩽

− k1S
TS − k2S

Tsig(S)γ+
3∑

i=1

c1|Si|2 +
3∑

i=1

d̃2Mi

4c1
+
n1

4
⩽

− 2(k1 − c1)

λmax

1

2
λmaxS

TS+

c2 −
2

γ+1
2 k2

λ
γ+1
2max

(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

. (22)

由式 (22)的形式和n1 > 0可知,此时S的有限

时间收敛区域与 |Si|d̂Mi > n1时的情形一样,但比其
收敛区域大,滑模面S在有限时间内将会收敛到区域

∥S∥⩽
√
c2/(k1−c1)或∥S∥⩽ γ+1

√
c2/k2.问题1)得证.

2) 滑模面S在有限时间内可收敛到区域∥S∥ ⩽
Ω,可得 |Si| ⩽ Ω, i = 1, 2, 3.下面对ei和ωei的有限

时间收敛性进行分析.
定义

Si=ωei+
(
α−λln

(
1−

3∑
i=1

e2i

))
ei+βf(ei)=σi,

(23)

当 |ei| ⩽ η时,可得

Si = ωei +
(
α− λln

(
1−

3∑
i=1

e2i

))
ei+

β(r1ei + r2sgn(ei)e2i ) = σi,

|ωei| ⩽ Ω +
(
α− λln

(
1−

3∑
i=1

η2
))
η + βηγ .

当 |ei| > η时,可得

Si =

ωei +
(
α− λln

(
1−

3∑
i=1

e2i

))
ei + βsig(ei)γ = σi.

进一步整理得

ωei +
(
α− σi

2ei

)
ei +

(
β − σi

2sig(ei)γ
)

sig(ei)γ−

λln
(
1−

3∑
i=1

e2i

)
ei = 0. (24)

根据引理4,当α−σi/2ei > 0且β−σi/2sig(ei)γ

> 0时,式 (24)满足滑模面 (14)等于零的形式,因此在
有限时间内有

|ei| ⩽ max
( Ω
2α
, γ

√
Ω

2β

)
,

|ωei| ⩽ Ω +
(
α− λln

(
1−

3∑
i=1

Λ2
))
Λ+ βΛγ .

问题(2)得证,综上定理1得证. 2
注1 改进的自适应更新律 (17)中右侧不会一

直是正的, 这样便避免了传统自适应更新律中估计
值可能会无限制增加的缺点.
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注2 通过应用边界层定理, 控制器 (16)有效地
抑制了由控制不连续引起的抖振,但在这个边界层
n1里不能保证系统的有限时间稳定性.

为解决这个问题,设计本文的第2个控制器如下:

u2 = − F − Jc(αė+ βḟ(e)) + Jc

(
λln(1− eTe)ė−

2λeTė

1− eTe
e
)
− k1S − k2sig(S)γ − uaS. (25)

其中: k1 > 0, k2 > 0,ua = diag(uai), i = 1, 2, 3,

uai = χ−2ψ̂i/2, ψi = d2Mi, ψ̃i = ψi − ψ̂i.
改进的自适应更新律设计如下:

˙̂
ψi = −ε1ψ̂i +

1

2
p1χ

−2|Si|2. (26)

其中: ε1 > 0, p1 > 0, χ > 0.
选取李雅普诺夫函数为

V3 =
1

2
STJcS +

1

2

3∑
i=1

1

p1
ψ̃2
i , i = 1, 2, 3. (27)

对其沿着系统轨迹求导,得

V̇3 =ST
(
F + u+ d+ Jc

(
αė+ βḟ(e)− λ ln(1−

eTe)ė+
2λeTė

1− eTe
e
))

−
3∑

i=1

1

p1
ψ̃i

˙̂
ψi. (28)

将式(25)和(26)代入(28),由引理1和引理3,得

V̇3 ⩽ − k1S
TS − k2S

Tsig(S)γ +
3∑

i=1

ψi|Si|2

2χ2
−

3∑
i=1

ψ̃i

p1

(
− ε1ψ̂i +

p1|Si|2

2χ2

)
+

3∑
i=1

χ2

2
−

3∑
i=1

ψ̂i|Si|2

2χ2
− ⩽

− 2k1
λmax

1

2
λmaxS

TS − ε1
1

2

3∑
i=1

ψ̃2
i

p1
+

1

2

3∑
i=1

ε1ψ
2
i

p1
+

3∑
i=1

χ2

2
⩽

− η4V3 + ς3.

其中

η4 = min
( 2k1
λmax

, ε1

)
, ς3 =

1

2

3∑
i=1

ε1ψ
2
i

p1
+

3∑
i=1

χ2

2
.

因为 ς3是有界的,由有界性定理可知Si和 ψ̃i都

是一致最终有界的,所以有 |ψ̃i| ⩽ ψ̃im, ψ̃im(i = 1, 2,

3)都为很小的正数.
定理2 由式(8)和(9)描述的交会对接模拟系统

中的姿态系统,基于假设1和k1 − ψ̃max/2χ
2 > 0, 在

控制律(25)和(26)的控制下,可以实现如下目标:
1) 滑模面S在有限时间内收敛到区域∥S∥ ⩽ Φ,

其中:Φ = min
(√2η7

η5
,

γ+1

√
2

γ+1
2 η7
η6

)
, η5 = 2

(
k1 −

ψ̃max

2χ2

)
, η6=2

γ+1
2 k2, η7=

3∑
i=1

χ2

2
, ψ̃max=max(ψ̃im),

i = 1, 2, 3.
2) 姿态误差e和角速度误差ωe在有限时间内分

别收敛到区域 |ei| ⩽M和 |ωei| ⩽ H .其中

M = max
(
η,max

( Φ

2α
, γ

√
Φ

2β

))
,

H = Φ+
(
α− λln

(
1−

3∑
i=1

M2
))
M + βMγ .

证明 1) 考虑李雅普诺夫函数V2,对其沿着系
统轨迹求导,得

V̇2 ⩽− k1S
TS − k2S

Tsig(S)γ +
3∑

i=1

ψi|Si|2

2χ2
+

3∑
i=1

χ2

2
−

3∑
i=1

ψ̂i|Si|2

2χ2
⩽

−
2
(
k1 −

ψ̃max

2χ2

)
λmax

1

2
λmaxS

TS +
3∑

i=1

χ2

2
−

2
γ+1
2 k2

λ
γ+1
2max

(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

=

η7 −
η5
λmax

1

2
λmaxS

TS − η6

λ
γ+1
2max

(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

.

经整理,可得如下两种形式:

V̇2 ⩽ −
( η5
λmax

− η7
1

2
λmaxSTS

)1
2
λmaxS

TS−

η6

λ
γ+1
2max

(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

,

V̇2 ⩽ − η5
λmax

1

2
λmaxS

TS −
( η6

λ
γ+1
2max

−

η7(1
2
λmaxSTS

) γ+1
2

)(1
2
λmaxS

TS
) γ+1

2

.

由引理 2和引理 3可知:对于第 1种形式,在
有限时间内滑模面 S 将会收敛到区域 ∥S∥ ⩽√
2η7/η5;对于第2种形式,在有限时间内滑模面S将

会收敛到区域∥S∥ ⩽ γ+1

√
2

γ+1
2 η7/η6.问题1)得证.

2) 姿态误差e和角速度误差ωe的有限时间收敛

性证明与定理1中的证明相同. 2
注3 在没有应用边界层定理的情况下,控制器

(25)保证了控制的连续性,同时保证了滑模面整个收
敛区域的有限时间稳定性.

3 仿真验证

为验证所设计控制器的有效性,进行如下数值仿
真研究:交会对接模拟系统进行航天器交会对接姿
态跟踪模拟,目标模拟器姿态是时变的.追踪模拟器
和目标模拟器的模型参数和初始值选择如下:
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Jc =

 22.7 0.3 −0.2

0.3 23.5 0.5

−0.2 0.5 24.6

 , △Jc = diag[1, 1.5, 1.5],

Rc(0) =

 −0.541 4 −0.707 2 −0.454 6

−0.000 9 −0.540 3 0.841 5

−0.840 7 0.456 0 0.291 9

 ,
Rt(0) = I3, d̄ = 0.01[ sin(0.5t) sin(0.6t) sin(1t) ]T,

ωt = −0.1[ sin(t/40) sin(t/50) sin(t/60) ]T,
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图 3 控制器 (25)作用下的响应曲线

ωc(0) = [ 0.1 0.1 0.1 ]T.

控制器 (16)的参数选择如下: k1 = 1, k2 = 0.5,

η = 0.000 1, γ = 0.8, λ = 0.01, α = 0.6, β =

0.5, n1 = 0.000 6, ε = 0.05, p = 0.1.
图2为控制器 (16)作用下的系统响应曲线.由图

2可见,当系统存在未知上界扰动力矩和不确定性时,
追踪模拟器可在15 s内跟踪上姿态时变的目标模拟
器.图 3(a)为控制器 (16)的控制力矩曲线,可以看出
通过应用边界层定理,控制器避免了抖振.为了验证
控制器 (25)解决了注2中提到的问题,控制器的参数
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选择如下: k1 = 1, k2 = 0.5, η = 0.000 1, γ = 0.8, λ=

=0.01, α=0.6, β=0.5, ε1=0.05, p1=0.1, χ=0.16.
通过图4与图2对比可见,控制器 (25)保证了对

干扰的鲁棒性,同时实现了系统更快的收敛性和更小
的稳态误差.由图3(b)可见,在没有应用边界层定理
的情况下,控制器(21)消除了抖振.

为了进一步研究抖振现象,对文献 [20]中的不连
续控制器进行仿真研究,其模型参数和初始值的设定
与本文一样.将图5(a)与图2(a)和图3(a)比较可知,本
文设计的两个控制器的性能更为优越,从图5(b)可以
看出文献[20]的控制器存在抖振现象.

4 结 论

本文利用改进的快速非奇异终端滑模面和改进

的自适应控制研究了交会对接模拟系统的有限时间

姿态同步问题.所设计的两个控制器解决了奇异和抖
振问题,同时在保证系统有限时间收敛的情况下有效
地抑制了外界扰动和系统不确定性,具有很好的鲁棒
性,快速、准确地完成了交会对接模拟中姿态同步的
任务.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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