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考虑执行器性能约束的刚体航天器鲁棒姿态跟踪控制

陈海涛†, 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: 针对存在模型不确定性、外界干扰力矩和执行器性能受限等约束条件下的刚体航天器姿态跟踪控制问
题进行研究,并基于滑模控制、反步控制、自适应控制、辅助系统和动态面控制等方法设计相应的鲁棒姿态跟踪控
制算法.利用自适应控制实现了对具有多项式形式上界函数的系统未知不确定性进行在线估计和补偿;通过建立
描述执行器动态特性的低通滤波模型,并结合辅助系统方法,以确保执行器输出控制力矩的幅值及其变化率均满
足一定的饱和约束;通过引入动态面控制法,避免期望虚拟控制信号的一阶导数项直接出现在控制器中,简化了闭
环姿态跟踪控制器的设计形式.最后,通过数值仿真验证了所提出控制算法的有效性和可行性.
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Robust attitude tracking control of rigid spacecraft considering control
input constraints
CHEN Hai-tao†, SONG Shen-min

(Center for Control Theory and Guidance Technology，Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China)

Abstract: The rigid spacecraft attitude tracking control problem in the presence of the modeling uncertainty, external
disturbance and input constraints is investigated in this paper, and a robust attitude tracking control algorithm is designed
based on the combination of the sliding mode control, backstepping control, adaptive control, auxiliary system and
dynamic surface control approaches. Within the proposed controller, the adaptive control technique is utilized to estimate
and compensate for the unknown system uncertainty on line. A dynamic model in a low pass filter form is built up for
the onboard actuators, which is then associated with the auxiliary system method to satisfy the control input magnitude
and rate saturations. Moreover, the dynamic surface control (DSC) method is employed to avoid the calculation of the
differentiation of the virtual control signal and simplify the closed-loop attitude tracking controller. Finally, digital
simulations are conducted to further demonstrate the effectiveness and feasibility of the proposed controller.
Keywords: sliding mode control；backstepping control；adaptive control；auxiliary system；dynamic surface control；
magnitude and rate saturations

0 引 䀰

姿态跟踪控制问题在工程以及理论研究中均具

有重要作用,是多种控制任务成功实现的基础,因此
近年来国内外的众多学者对其进行了大量研究,并相
继提出了多种姿态跟踪控制方法,包括最优控制[1]、

PD+控制[2]、滑模变结构控制[3-4]、反步控制[5]以及

自适应控制[6]等.其中,滑模变结构控制具有易于实
施,能够直接处理系统不确定性等优点,尤其是基于
非线性滑模函数的终端滑模控制方法[7],其收敛速度
更快、控制精度更高,逐渐引起了研究人员的重视.

但是,一般的滑模变结构控制器仅适用于存在匹配不
确定性且阶数不超过二阶的系统,致使相应研究结果
具有一定的局限性.与此同时,文献 [8-9]通过结合自
适应控制和反步控制等方法,解决了存在非匹配不确
定性的任意阶系统的跟踪控制问题,更适于处理高阶
复杂系统的跟踪控制问题.
考虑到实际工程中不可避免地存在多种非理想

因素,诸如模型不确定性、干扰力矩以及执行器的非
理想特性,包括幅值和变化率受限等,为保证满意的
控制性能,在设计控制器时必须考虑上述各因素对系
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统性能的影响.此外,由于通常难以预先获得系统不
确定性的相关信息,如何针对具有未知不确定性的系
统进行控制器设计尤为重要.在已有的研究成果中,
文献 [10]采用高增益切换控制器处理系统不确定性,
但由于同时引入了高频切换进而激发了执行器的抖

振,致使系统稳定性下降.为了削弱系统的抖振,文献
[11]基于快速终端滑模型趋近律构造控制器,取得了
良好的控制效果,但该方法只能处理具有常数上界的
不确定性.此外,文献 [12-16]分别利用连续自适应控
制律、干扰观测器、模糊推理系统以及神经网络等方

法对系统不确定性的相关信息进行在线估计,并以此
构造反馈控制器.由于所得控制器均为连续的,系统
抖振得到很大削弱,甚至消失.但前述文献并未考虑
到执行器输出幅值及其变化率受限的问题,所以有必
要对其做进一步的研究.
受自身物理特性所限,执行器实际输出的控制力

矩及其变化速率与期望控制信号之间通常具有一定

偏差,若忽视该偏差,将会对闭环系统的控制性能造
成严重影响.很多文献都涉及到对饱和控制问题的
研究,并提出了相应的控制方法.例如,文献 [17]利用
直接自适应控制方法解决了控制饱和问题,但该方法
要求系统不确定性必须满足一定约束;文献 [18]基于
模型预测控制方法明确考虑了控制力矩需要满足的

约束条件,但由于其在线计算量较大,因而尚不适于
实际应用;文献 [19-23]引入了多种饱和函数构造控
制器以确保控制器输出力矩处于期望的范围内.此
外,文献 [24-27]通过构造辅助系统直接补偿由控制
器饱和引起的输入偏差,极大地削弱了控制饱和对系
统稳定性的影响.然而已有研究成果中,仅有较少文
献同时考虑了执行器输出力矩变化率的饱和问题,例
如 [21, 23, 28-29]等.其中:文献 [21]引入了较为复杂
的参数选择过程,致使其控制器整定难度较大;文献
[23]基于经典反步法实现了姿态跟踪控制器设计,需
要对虚拟控制多次求导,导致其控制器较为复杂;文
献 [28]通过构造增广系统以约束控制输入信号及其
一阶导数、二阶导数,并结合模糊推理系统和线性矩
阵不等式方法实现对系统不确定性的鲁棒控制,但同
时也造成其控制器难于实时整定;文献 [29]利用指令
滤波器对控制输入信号进行幅值及变化率的限制,但
忽视了指令滤波器的动态特性对闭环系统控制性能

的影响.
综上,为进一步解决存在模型不确定性、外界干

扰和执行器输出幅值及其变化率的受限等约束条件

下的姿态跟踪控制问题,本文提出以滑模控制、反步

控制和自适应控制等方法为基础,并结合快速终端滑
模型趋近律、辅助系统以及动态面控制法的姿态跟

踪控制算法.与已有的研究成果相比,本文的创新之
处在于:

1)与文献 [1-20, 22, 24-27]相比,在设计姿态跟踪
控制器的同时考虑了模型不确定性、外界干扰和控

制力矩幅值及变化率饱和等因素的影响,且所得控制
器是连续的;

2)与文献 [3-4, 7, 10-14]相比,本文提出的控制器
可以推广到存在非匹配不确定性,且阶数高于二阶的
系统;

3)与文献 [21, 23, 28-29]相比,通过建立描述执
行机构动力学特性的低通滤波方程并结合辅助系统

等方法,解决了执行器幅值及其变化率受限的问题,
并且避免了前述方法中复杂的参数选择过程,也无需
对虚拟控制反复求导.

1 航天器姿态跟踪运动学与动力学模型

FI(oIxIyIzI)为地心赤道惯性坐标系,其原点
oI为地心;xI轴位于赤道平面内,并指向春分点; zI
轴沿地球自转轴方向,且向上为正; yI轴与xI轴和

yI轴构成右手直角坐标系.航天器本体坐标系为
FB(oBxByBzB),其原点位于航天器的质心, 3个坐标
轴构成右手坐标系,且与航天器的3个惯性主轴重
合.期望参考坐标系FD(oDxDyDzD)由期望跟踪信

号决定.
航天器姿态运动学和动力学方程可以表示为

q̇ = E(q)ω =
1

2

[
−qT

v

q0I3 + q×
v

]
ω, (1)

Jω̇ = −ω×Jω + u+ d. (2)

其中: q = [q0 qT
v ]

T = [q0 q1 q2 q3]
T为航天器本体

坐标系相对于惯性参考系的姿态;ω ∈ R3×1为在航

天器本体坐标系下航天器的角速度矢量;J ∈ R3×3

为航天器的转动惯量矩阵;u ∈ R3×1为星载执行机

构的实际输出控制力矩;d ∈ R3×1为外界环境干

扰力矩; I3为3 × 3单位矩阵;a×为由任意三维向量

a = [a1, a2, a3]
T ∈ R3×1生成的反对称矩阵,且

a× =


0 −a3 a2

a3 0 −a1

−a2 a1 0

 . (3)

令qd = [qd0 qT
dv]

T = [qd0 qd1 qd2 qd3]
T表示期

望参考坐标系相对于惯性参考系的姿态, q∗
d表示qd

的共轭;“◦”表示四元数乘法运算符;ωd ∈ R3×1表

示期望参考坐标系相对于惯性参考系的角速度向量,
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并将其表示在期望参考坐标系下; q̃和 ω̃表示航天器

本体坐标系相对于期望坐标系的误差四元数和误差

角速度,则 q̃ = [q̃0 q̃T
v ]

T = [q̃0 q̃1 q̃2 q̃3]
T = q∗

d ◦ q,
且有

q∗
d ◦ q = [qd0q0 + qT

dvqv, qd0qv − q0qdv − q×
dvqv]

T,

(4)

ω̃ = ω −C(q̃)ωd. (5)

其中C = C(q̃) ∈ R3×3表示从FD到FB的坐标转换

矩阵,即

C = (q̃20 − q̃T
v q̃v)I3 + 2q̃vq̃

T
v − 2q̃0q̃

×
v . (6)

航天器姿态跟踪系统的运动学和动力学方程为

˙̃q = E(q̃)ω̃ =
1

2

[
−q̃T

v

q̃0I3 + q̃×
v

]
ω̃, (7)

J ˙̃ω = −(ω̃ +C(q̃)ωd)
×J(ω̃ +C(q̃)ωd)+

J(ω̃×C(q̃)ωd −C(q̃)ω̇d) + u+ d. (8)

限于篇幅,关于姿态四元数的详细介绍请参见文
献[30].
为考虑转动惯量不确定性的影响,令J = J0 +

∆J .其中:J0已知,且为正定矩阵;∆J表示转动惯量

不确定性.因此,式(8)可进一步整理为

(J0 +∆J) ˙̃ω =

− (ω̃ +Cωd)
×(J0 +∆J)(ω̃ +Cωd)+

(J0 +∆J)(ω̃×Cωd −Cω̇d) + u+ d, (9)

J0
˙̃ω = F + u+∆F + d = F + u+ δ, (10)

F = −(ω̃ +Cωd)
×J0(ω̃ +Cωd)+

J0(ω̃
×Cωd −Cω̇d), (11)

∆F = −(ω̃ +Cωd)
×∆J(ω̃ +Cωd)+

∆J(ω̃×Cωd −Cω̇d)−∆J ˙̃ω, (12)

δ = ∆F + d. (13)

其中: δ = [δ1 δ2 δ3]
T表示系统总干扰;正定矩阵J0

满足关系

λmin(J0)∥x∥22 ⩽ xTJ0x ⩽ λmax(J0)∥x∥22. (14)

其中:x ∈ R3×1, ∥ · ∥2表示向量或矩阵的 2-范数,
λmin(J0)和λmax(J0)表示J0的最小和最大特征值.
假设1 [14] 对于转动惯量矩阵J ,期望参考坐标

系的角速度矢量ωd及其导数 ω̇d,以及外界干扰力矩
d均为有界量,系统总干扰δ (式(13))满足约束

∥δ∥2 ⩽ c1 + c2∥ω̃∥22. (15)

其中: ω̃为角速度跟踪误差, c1和c2均为未知正数.
为满足控制力矩幅值及变化率的饱和约束,建立

如下具有低通滤波形式的执行器动态方程:

u̇ = −kcu+ sat(uc); (16)

sat(uc) = [sat(uc1), sat(uc2), sat(uc3)]
T; (17)

sat(uci) =


Umax, uci ⩾ Umax;

uci, − Umax < uci < Umax;

−Umax, uci ⩽ −Umax.

(18)

其中: i = 1, 2, 3; kc ⩾ 1;uc ∈ R3×1为待设计控制指

令信号; sat(uci)为限幅函数;Umax为uci的最大值;u
的初始值为零,即u(0) = 0.
注1 式(16)的解可以表示为

ui(t) = e−kctui(0) +
w t

0
e−kc(t−τ)sat(uci)dτ ⩽

e−kct|ui(0)|+
Umax

kc
(1− e−kct) ⩽

Umax

kc
. (19)

其中:ui(0) = 0, i = 1, 2, 3.因为Umax为有限值,若
kc ⩾ 1,则u(t)必有界.此外,由于

∥u̇∥2 ⩽ ∥kcu∥2 + ∥sat(uc)∥2 ⩽ 2
√
3Umax, (20)

u̇(t)也是有界的.由此可知,若设计控制信号uc使闭

环系统 (7)、(8)和(16)稳定,则可以使执行器输出力矩
u(t)及其变化率u̇(t)都是饱和的.

控制目标:针对存在模型不确定性、干扰力矩和
控制力矩幅值及变化率受限等约束的刚体航天器进

行姿态跟踪控制器设计,即等价于针对系统 (7)、(8)
和 (16)设计控制律uc,确保其在系统不确定性δ (式
(13))存在的条件下是稳定的,且系统跟踪误差 q̃和 ω̃

能够最终收敛于期望平衡点附近的微小邻域.

2 控制器设计

为了便于下文进行控制器设计及其稳定性分析,
首先给出如下引理.

引理1 [23] 对于双曲正切函数,有

0 ⩽ |x| − x tanh
(x
ε

)
⩽ kuε. (21)

其中: ku = 0.278 5, ε为任意正数,x ∈ R.
引理2 考虑系统(7)和(8),若ω̃+ kq̃v = 0成立,

且k > 0,则跟踪误差ω̃和 q̃v可以指数趋近于原点.
证明 姿态跟踪系统 (7)和 (8)的平衡点包括

{q̃ = [±1 0T
3×1]

T, ω̃ = 0}.
对于{q̃ = [−1 0T

3×1]
T, ω̃ = 0},选取李雅普诺夫

函数V1 = q̃T
v q̃v+(1+q̃0)

2,对其求导得 V̇1 = kq̃T
v q̃v >

0.由李雅普诺夫稳定性理论可知,该平衡点不稳定,
系统中可能存在的任意小的干扰均能导致系统状态

远离该平衡点.对于{q̃ = [1 0T
3×1]

T, ω̃ = 0},选
取李雅普诺夫函数V2 = q̃T

v q̃v + (1 − q̃0)
2,并求导
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得 V̇2 ⩽ −kq̃T
v q̃v < 0.因此,该平衡点是稳定的,所

以 q̃0 > 0能在有限时间内实现.进而可知, (1 − q̃0)
2

− q̃T
v q̃v = 2q̃0(q̃0−1) ⩽ 0以及V2 ⩽ 2q̃T

v q̃v成立,所以

有 V̇2 ⩽ −1

2
kV2.基于李雅普诺夫稳定性理论可知, ω̃

和 q̃v将指数收敛于原点. 2
自适应反步滑模姿态跟踪控制器的详细设计过

程如下所示.
通过引入执行器动力学方程 (16),以确保控制力

矩输出值及其变化率均满足期望的幅值限制.但由
于此时系统不确定性δ与uc位于不同通道,因而呈现
非匹配特性.此外,由于系统阶次的提高,一般的滑模
变结构控制方法[3-4,7,10-14] 不再适用.因此,本文考虑
在滑模控制方法的基础上,通过结合反步控制、自适
应控制、动态面控制和辅助系统等方法实现姿态跟

踪控制器的设计,使其既能处理模型不确定性和外界
干扰力矩,也能满足对控制输出力矩幅值及其变化率
的限制.与已有的基于反步控制和自适应控制的方
法相比 (如文献 [16, 23, 26]等),所设计的控制器不但
可以应用于存在非匹配不确定性的高阶系统,也具有
更简洁的控制结构.控制器的具体设计过程如下.

Step 1:考虑系统 (7)和 (8),利用跟踪误差向量 ω̃

和 q̃v构造线性滑模变量

S = ω̃ + kq̃v, (22)

其中k > 0.
针对系统方程 (7)和 (8)以及滑模变量 (22),定义

李雅普诺夫函数

V3 =
1

2
STJ0S +

1

2

2∑
n=1

1

pn
c̃2n, (23)

其中 c̃n = cn− ĉn(n = 1, 2)为对式(15)中所定义的c1

和c2的估计误差.对V3求导得

V̇3 = ST[F + u+ δ + kJ0
˙̃qv]−

2∑
n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn. (24)

根据反步法的设计过程,为了能够镇定系统 (7)
和(8),选取u为虚拟控制信号,其期望信号ud为

ud = −F − kJ0
˙̃qv − τ1S + ua, (25)

ua = −ûtanh
(3kuûS

ε

)
, (26)

û = ĉ1 + ĉ2∥ω̃∥22, (27)

˙̂c1 = p1(∥S∥2 − χ1ĉ1), (28)

˙̂c2 = p2(∥S∥2∥ω̃∥22 − χ2ĉ2). (29)

其中: k的定义见式 (22), τ1(τ1 > 1/2)、p1、p2、χ1、

χ2和 ε均为正常数, ku = 0.278 5,ua为自适应律,

ĉ1和 ĉ2分别为 c1和 c2的实时估计值.双曲正切函数
tanh(·)的定义为

tanh(x) = [tanh(x1), tanh(x2), tanh(x3)]
T, (30)

其中x = [x1, x2, x3]
T ∈ R3×1.

本文利用动态面控制法以避免控制器中直接包

含虚拟控制ud的导数项,并构造如下一阶滤波器:

τ2Ẏd + Yd = ud, Yd(0) = ud(0). (31)

其中:Yd为滤波器的状态变量,ud为输入, 0 < τ2 <

1.由此,定义滤波误差向量y1 = Yd − ud,则 Ẏd =

(ud − Yd)/τ2. y1的导数可计算为

ẏ1 =
ud − Yd

τ2
− u̇d = −y1

τ2
− u̇d. (32)

Step 2:基于执行器的动态方程 (16)和式 (31),构
造中间变量

z1 = u− Yd. (33)

利用式(16)和(31),并对z1求导,得

ż1 = u̇− Ẏd = −kcu− Ẏd + uc +∆uc. (34)

其中:饱和函数 sat(uc)如式 (17)和 (18)所定义,∆uc

= sat(uc) − uc表示由uc的饱和特性引起的控制偏

差.为处理uc的饱和问题,引入辅助系统

ζ̇ =


ε0, ∥ζ∥1 = 0;

−k1ζ − f0
∥ζ∥1

· sgn(ζ) + ∆uc, ∥ζ∥1 ̸= 0.

(35)

其中: ε0 = [ε01, ε02, ε03]
T, ε01、ε02和ε03均为正,且远

小于1; ζ ∈ R3×1; f0 = |ST∆uc| +
1

2
∆uT

c ∆uc; k1 >

0; sgn(·)为符号函数;∆uc如式 (34)中所定义;假设辅
助系统初值满足∥ζ(0)∥1 ̸= 0.
基于上述,得到uc的具体设计形式为

uc = kcu+ Ẏd − τ3z1 −
1

2
z1 − k2ζ − S. (36)

其中: τ3和k2均为正常数,且k2满足k1 −
1

2
− 1

2
k2
2 >

0; k1如式(35)所定义; kc如式(16)所定义.
综上,有如下定理成立.
定理1 对于系统 (7)、(8)和 (16),若假设1成立,

辅助系统如式 (35)所定义,控制器设计如式 (25)∼
(29)和 (36)所示,则闭环系统是半全局最终一致有界
稳定的,且 ω̃和 q̃v将最终收敛于原点附近的微小邻

域内.
证明 考虑∥ζ∥1 ̸= 0,定义李雅普诺夫函数

V4 = V3 +
1

2
zT
1 z1 +

1

2
yT
1 y1 +

1

2
ζTζ, (37)

对其求导可得
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V̇4 = STJ0Ṡ −
2∑

n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn + zT

1 ż1+

yT
1 ẏ1 + ζTζ̇. (38)

代入控制器ud、uc和辅助系统(35)可得

V̇4 =

ST(δ + y1 + z1 − τ1S + ua)−
2∑

n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn+

zT
1

(
∆uc − τ3z1 −

1

2
z1 − k2ζ − S

)
+ yT

1

(
− y1

τ2
−

u̇d

)
+ ζT

[
− k1ζ − f0

∥ζ∥1
· sgn(ζ) + ∆uc

]
. (39)

将式(39)整理为

V̇4 ⩽

− τ1S
TS + ST(δ + ua)−

2∑
n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn + STy1−

τ3z
T
1 z1 −

1

2
zT
1 z1 − k2z

T
1 ζ − 1

τ2
yT
1 y1 − yT

1 u̇d−

k1ζ
Tζ − 1

2
∆uT

c ∆uc + ζT∆uc. (40)

基于Young不等式[23],有

STy1 ⩽ 1

2
STS +

1

2
yT
1 y1, (41)

− k2z
T
1 ζ ⩽ 1

2
zT
1 z1 +

1

2
k2
2ζ

Tζ, (42)

− yT
1 u̇d ⩽ 1

2
yT
1 y1 +

1

2
u̇T

d u̇d, (43)

ζT∆uc ⩽
1

2
ζTζ +

1

2
∆uT

c ∆uc. (44)

所以

V̇4 ⩽

−
(
τ1 −

1

2

)
STS + ST(δ + ua)−

2∑
n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn −

( 1

τ2
− 1

)
yT
1 y1 − τ3z

T
1 z1−

(
k1 −

1

2
− 1

2
k2
2

)
ζTζ +

1

2
u̇T

d u̇d. (45)

基于假设1和自适应控制器(26),可得

ST(δ + ua)−
2∑

n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn ⩽

(c1 + c2∥ω̃∥22)∥S∥2 − û∥S∥2 + û∥S∥1−

ûSTtanh
(3kuûS

ε

)
−

2∑
n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn ⩽

(c̃1 + c̃2∥ω̃∥22)∥S∥2 + û∥S∥1−

ûSTtanh
(3kuûS

ε

)
−

2∑
n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn, (46)

其中 û非负,且利用了∥S∥2 ⩽ ∥S∥1的特性.
基于引理1,可得如下结论:

û∥S∥1 − ûSTtanh
(3kuûS

ε

)
=

1

3ku

3∑
i=1

(
3ku|Si|û− 3kuSiû tanh

(3kuûSi

ε

))
⩽

3∑
i=1

ε

3
= ε. (47)

将式(47)代入(46)可得

ST(δ + ua)−
2∑

n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn ⩽

(c̃1 + c̃2∥ω̃∥22)∥S∥2 + ε−
2∑

n=1

1

pn
c̃n ˙̂cn ⩽

−
2∑

n=1

χn(ĉn − cn)ĉn + ε. (48)

利用−(ĉn − cn)ĉn ⩽ −
(
ĉn − cn

2

)2

+
c2n
2

,可得

−
2∑

n=1

χn(ĉn − cn)ĉn ⩽

−
2∑

n=1

χn

(
ĉn − 1

2
cn

)2

+

2∑
n=1

1

2
χnc

2
n ⩽

−
2∑

n=1

χn(|ĉn − cn|)2+

2∑
n=1

(1
2
χnc

2
n + χn(|ĉn − cn|)2

)
⩽

−
2∑

n=1

χnc̃
2
n +

2∑
n=1

3

2
χnc

2
n. (49)

根据式 (28)和 (29)的低通滤波特性,可知 ĉn ⩾ 0恒成

立.式(45)可整理为

V̇4 ⩽

−
(
τ1 −

1

2

)
STS −

( 1

τ2
− 1

)
yT
1 y1 − τ3z

T
1 z1−(

k1 −
1

2
− 1

2
k2
2

)
ζTζ +

1

2
u̇T

d u̇d−

2∑
n=1

χnc̃
2
n +

2∑
n=1

3

2
χnc

2
n + ε. (50)

ud的导数为

u̇d = −Ḟ − kJ0
¨̃qv − τ1Ṡ + u̇a. (51)

u̇d中含有 q̃v、̃ω、z1、y1、̂c1和 ĉ2等变量.考虑闭集合
Π = {(ω̃, q̃v,J , z1,y1, ζ, c̃1, c̃2) : V4 ⩽ p, ∀p > 0},
则在Π 中, ∥u̇d∥2 ⩽ M1成立(M1 > 0).因此,

V̇4 ⩽ −
(
τ1 −

1

2

)
STS − τ3z

T
1 z1 −
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τ2
− 1

)
yT
1 y1 − 2

(
k1 −

1

2
− 1

2
k2
2

)
ζTζ−

2∑
n=1

χnc̃
2
n +

2∑
n=1

3

2
χnc

2
n + ε+

1

2
M2

1 . (52)

进一步整理得

V̇4 ⩽

−
2
(
τ1 −

1

2

)
λmax(J0)

(1
2
STJ0S

)
−

2∑
n=1

2χnpn

( c̃2n
2pn

)
−

2τ3

(1
2
zT
1 z1

)
− 2

( 1

τ2
− 1

)(1
2
yT
1 y1

)
−

2
(
k1 −

1

2
− 1

2
k2
2

)(1
2
ζTζ

)
+ χ0 ⩽

− λ0V4 + χ0, (53)

其中λ0 = min
{
2
(
τ1 −

1

2

)/
λmax(J0), 2χ1p1, 2χ2p2,

2τ3, 2
( 1

τ2
−1

)
, 2
(
k1−

1

2
− 1

2
k2
2

)}
和χ0 =

2∑
n=1

3

2
χnc

2
n

+ε+
1

2
M2

1均为正数.选取控制参数,使得λ0 ⩾ χ0/p,

则 V̇4(t) ⩽ −(χ0/p)p + χ0 = 0成立.只要V4(0) ⩽ p,
则V4(t) ⩽ p恒成立.由式(53)可得

0 ⩽ V4(t) ⩽
χ0

λ0
+

(
V4(0)−

χ0

λ0

)
exp(−λ0t), (54)

其中t > 0.
式 (54)表明,V4(t) ⩽ χ0/λ0恒成立,所以S、c̃1、

c̃2、z1、y1和ζ是半全局最终一致有界稳定的.基于关
系式

V
β+1
2

4 ⩾ V
β+1
2

3 ⩾
(λmin(J0)

2

) β+1
2 ∥S∥β+1

2 , (55)

可知

|Si| ⩽ φi =
( 2χ0

λ0λmin(J0)

) 1
2

, i = 1, 2, 3, (56)

其中0 ⩽ β ⩽ 1.
对于 q̃i和 ω̃i(i = 1, 2, 3),根据滑模变量的定义

(22),可知 ω̃i + kq̃i = Si,整理得 ω̃i + (k − Si/q̃i)q̃i =

0.若系统状态满足 |Si/q̃i| < k,则 ω̃i + (k − Si/q̃i)q̃i

具有线性滑模面的形式,根据引理 2, q̃i和 ω̃i将渐近

趋近于原点.该收敛过程将持续至系统状态满足
|Si/q̃i| ⩾ k,即 |φi/q̃i| ⩾ k时结束.因此,稳态跟踪误
差满足 |q̃i| ⩽ φi/k以及 |ω̃i| ⩽ |Si|+ k|q̃i| ⩽ 2φi.
根据辅助系统的定义 (35), ζ和∆uc之间可能存

在的状态组合包括:1) ∥ζ∥1 ̸= 0,∆uc ̸= 0; 2) ∥ζ∥1 =

0,∆uc ̸= 0或∆uc = 0; 3) ∥ζ∥1 ̸= 0,∆uc = 0.在
初始时刻,由于跟踪误差信号幅值较大,易导致控制
信号饱和,则uci = ±Umax (i = 1, 2, 3),∆uc ̸= 0.由
前述证明过程可知,通过选取合适控制参数,误差信
号将向期望平衡点收敛.此后,可能出现∥ζ∥1 = 0的

情况.但由于 ζ̇ = ε0, ε01、ε02和ε03均为正,辅助系统
状态变量ζ将在任意小的时间内离开∥ζ∥1 = 0,达到
∥ζ∥1 ̸= 0.若此时∆uc ̸= 0,则系统再次进入第一种
状态.辅助系统在上述两种状态之间经过有限次切
换,最终达到∆uc = 0且∥ζ∥1 ̸= 0.选取李雅普诺夫
函数V =

1

2
ζTζ,对其求导得 V̇ = −k1ζ

Tζ < 0.根据
李雅普诺夫稳定性理论,在系统达到稳态之后, ζ将
渐近趋于零点,系统将保持在∥ζ∥1 ̸= 0且∆uc = 0

的状态,此时姿态跟踪控制系统的稳定性分析仍如前
所述. 2
注2 受已有文献 [23]的启发,本文在Step 1中

基于自适应控制器处理未知的系统不确定性,但与
文献 [23]不同的是,式 (26)能够处理的系统不确定性
可以具有如式(15)所述的多项式形式的上界函数.
注3 根据上述分析,在控制过程中,辅助系统的

状态变量ζ存在有限次的状态切换.但由于执行器动
态方程 (16)所具有的滤波特性,执行器输出力矩u(t)

及其变化率u̇(t)能够始终满足严格的幅值约束,如式
(19)和 (20)所示.因此,无论在稳态还是过渡过程,均
可以确保执行器具有良好的能耗特性和时域特性.

3 仿真验证

为验证本文控制算法的有效性,进行如下仿真实
验.根据文献 [23]确定控制系统的初始状态,包括转
动惯量的已知部分J0 = [20, 1.2, 0.9; 1.2, 17, 1.4; 0.9,

1.4, 15] kg · m2,转动惯量不确定性∆J = 0.1J0,航
天器初始姿态四元数q(0) = [0.746 7,−0.4,−0.35,

−0.4]T,航天器的初始角速度矢量ω(0) = [0.2, 0.2,

0.2]T rad/s,期望坐标系的初始姿态四元数qd(0) =

[0.920 6, 0.2,−0.15, 0.3]T,以及角速度矢量ωd = 0.1

× [sin(0.2πt), sin(0.2πt), sin(0.2πt)]T rad/s.干扰力
矩根据文献 [3]和 [23]确定,即d = 0.01 × [sin t + 1,

cos t− 2, sin(2t)− 2]T N · m.
控制参数具体设置为: kc = 1,Umax = 2N · m,

k = 1, ε = 0.005, p1 = p2 = 0.1,χ1 = χ2 = 0.001,
τ1 = 30, τ2 = 0.025, τ3 = 40, k1 = 10, k2 = 0.3, ζ(0)
= [1, 1, 1]T, ε0 = 10−4 × [1, 1, 1]T.仿真时间设置为
100 s.
仿真结果如图1∼图5所示.图1∼图3表示 q̃0、

q̃v和ω̃的仿真结果.由图1∼图3可知,航天器能够在
26 s内实现对期望信号的跟踪,且 q̃v和ω̃的稳态控制

精度分别为4 × 10−4和5 × 10−4 rad/s.图4和图5为
控制力矩u及其变化率u̇的仿真结果,可以看出:u始
终位于±2N · m的范围内,并最后收敛于±1.6N · m
的区间;而u̇则位于±4N ·m/s范围内,并最终收敛于
±1N · m/s的区间.
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图 1 误差四元数标量部分 q̃0的仿真曲线
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图 2 误差四元数矢量部分 q̃v的仿真曲线
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图 3 误差角速度 ω̃的仿真曲线
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图 4 实际控制力矩u的仿真曲线
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图 5 控制力矩变化率 u̇的仿真曲线

将上述仿真结果与参考文献 [23]中的结果进行
对比,可以得到如下结论: 1)误差四元数矢量部分 q̃v

和误差角速度 ω̃均能快速收敛于原点附近的微小邻

域内.与文献 [23]相比,本文所设计控制器的收敛速
度以及获得的稳态精度均取得了较为满意的效果.

2)控制器是无抖振的,且满足变化速率饱和约束.在
文献 [23]中,控制力矩和变化速率的饱和值分别为
±8N · m和±4N · m/s.与之相比,本文所设计算法获
得的控制性能要优于文献[23],且系统收敛速度更快,
验证了所提出控制算法的有效性、优越性.

4 结 论

本文基于滑模控制、反步控制、自适应滑模、辅

助系统和动态面控制等方法,解决了存在模型不确定
性、外界干扰、执行器输出力矩幅值及变化率受限等

情况下的航天器姿态跟踪控制问题,且所得控制器是
无抖振的.文中利用李雅普诺夫稳定性理论给出了
严格的理论分析,证明了系统状态的半全局最终一致
有界稳定性.最后,通过数值仿真以及对仿真结果的
比较分析验证了所设计控制器的有效性和优越性.
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