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输入饱和的充液航天器抗干扰有限时间滑模控制
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摘 要: 研究三轴稳定充液航天器姿态控制过程中存在外部未知干扰、参数不确定和输入饱和的问题,提出一种
抗干扰有限时间滑模控制的姿态机动控制方法.将部分充液贮箱内液体燃料晃动等效为球摆模型,采用动量矩守
恒定律推导出充液航天器耦合动力学方程.首先,设计有限时间积分滑模干扰观测器,保证控制系统中集总干扰
可以在有限时间内被估计;然后,基于所设计的干扰观测器,提出一种抗干扰有限时间快速终端滑模控制策略,并
且证明在该控制律的作用下闭环系统的状态是有限时间稳定的,而且收敛到指定的快速终端滑模面上.此外,通过
引入辅助变量补偿控制输入超调量,克服输入饱和的约束.仿真结果验证了该控制策略的有效性和鲁棒性.
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Anti-disturbance finite-time sliding mode control for liquid-filled
spacecraft with input saturation
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Abstract: In this paper, the problem of attitude control for three-axis stabilized liquid-filled spacecrafts with unknown
external disturbance, uncertain parameters and input saturation is studied, and an attitude maneuver control method based
on anti-disturbance finite-time sliding mode control is proposed. The sloshing of liquid fuel in a partially liquid-filled tank
is equivalent to a spherical pendulum model, and the coupled dynamic equation of a liquid-filled spacecraft is derived by
using the conservation law of momentum moment. A finite-time integral sliding mode disturbance observer is designed
firstly to ensure that the lumped disturbances in the control system can be estimated in finite time. Then, based on the
designed disturbance observer, an anti-disturbance finite-time fast terminal sliding control strategy is presented, and it is
proved that the state of the closed-loop system is finite-time stable under the control law, and converges to the specified
fast terminal sliding mode surface. Moreover, input saturation constraint is overcome by introducing auxiliary variables
to compensate for overshooting. The simulation results show the effectiveness and robustness of the control strategy.
Keywords: liquid filled spacecraft；attitude maneuver；finite-time control；disturbance observer；sliding mode control

0 引 言

现代航天器通常携带大量的液体燃料用于支撑

自身机体完成轨道转移、空间交会和对接等航天任

务.研究晃动动力学与控制系统之间的耦合效应是
航天工业面临的主要挑战之一.液体晃动通常被认
为是容器内液体表面的运动.当携带部分充液贮箱
的航天器进行姿态或轨道机动时,贮箱中的液体燃

料不可避免地会发生晃动.液体晃动不仅对航天器
姿态运动产生重大影响,甚至诱发不稳定性,而且也
对充液航天器的控制器设计提出了重大挑战[1-3].以
2007年著名的航天X猎鹰1号为例,它在第2阶段引
起的燃料晃动失控,燃料晃动会影响动力响应,导致
质量分散和能量耗散.为了减少这些影响,设计高性
能的充液航天器姿态控制器和研究耦合动力学是非
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常有必要的.许多研究人员已经研究了液体晃动对
航天器姿态控制系统的影响.在控制系统中,常采用
球摆模型和弹簧-质量模型等线性等效力学模型代替
液体晃动.文献 [4]将液体晃动等效为球摆模型,研究
了姿态转换机动过程中带有柔性附件和充液贮箱航

天器的分岔和混沌行为;文献 [5]利用等效球摆模型
推导了航天器动力学方程,设计了一种将输入成型技
术与反馈线性化方法结合的混合控制策略,保证了航
天器姿态机动的稳定性;考虑到参数不确定性和外
界未知干扰,文献 [6]应用二阶弹簧-质量模型建立了
充液航天器的数学模型,并将自适应滑模控制与输入
整形技术相结合,设计了混合控制方法,实现了姿态
控制任务;文献 [7]研究了低频正弦扰动下充液航天
器的姿态调节问题,并将充液航天器的动力学模型表
示为刚体和一个简单球摆模型;文献 [8]将携带部分
充液贮箱航天器的晃动质量等效为一个球摆模型,建
立了航天器动力学方程并且研究了自旋航天器的控

制稳定性问题.
由于姿态动力学模型是耦合的和非线性的,而且

航天器运行环境通常存在外部未知干扰,航天器是一
个参数不确定系统.传统的线性控制(如比例微分PD
姿态控制)难以提供高精度的快速瞬态响应.因此,在
外部干扰和参数不确定的条件下,一些学者提出了许
多先进的控制方法,获得了良好的控制性能,例如:反
步控制[9]、自适应控制[10]、滑模控制[11]、鲁棒控制[12]、

最优控制[13]、神经网络控制[14]和基于观测器[15]的

控制策略.上述姿态控制方案均属于渐近稳定的控
制律,意味着收敛速度以指数形式进行收敛.这使得
渐近稳定控制器不能在有限时间将系统状态稳定在

平衡位置.有限时间控制是渐近稳定控制的一个特
例,有限时间控制器与渐近稳定控制器之间的主要
区别在于前者可以保证系统状态在有限时间内收敛

到平衡点,所以有限时间收敛的姿态控制律更具有优
势.除了更快的收敛速度外,有限时间控制下的闭环
系统通常表现出更高的精度、更好的抗干扰性能和

更好的抗不确定性[16-17].考虑到这些优点,近年来一
些学者采用有限时间控制方法设计航天器姿态控制

器[18-23].文献 [18-19]使用终端滑模控制策略实现了
航天器有限时间稳定;之后文献 [20]针对刚体航天器
设计了改进的鲁棒控制器,保证了系统的状态在有限
时间内收敛到平衡位置;为了解决终端滑模控制方
法引起的奇异现象,文献 [21]提出了一类用于姿态跟
踪系统的滑模控制器,并引入干扰观测器补偿系统不
确定性,驱使系统的状态在有限时间内收敛到滑模面

上;此外,文献 [22-23]研究了航天器姿态控制系统中
存在外部未知干扰的有限时间姿态控制.
干扰抑制性能和控制输入饱和问题是姿态控

制器设计中需要考虑的重要问题.为了增强系统
的抗干扰性能,一种有效的方法是将前馈补偿项与
传统的反馈部分相结合,但是,航天器系统很难测
量外部未知干扰.另外一种可行的方法是设计干扰
估计技术.干扰观测器被认为是一种估算干扰的自
适应鲁棒技术,并已在实际工程实践中得到广泛应
用[24-25].文献 [12, 26-27]提出了一种基于滑模干扰观
测器的控制策略.此外,由于航天器机载执行器的物
理限制,几乎所有的执行器都会受到输入非线性的影
响,如饱和、死区、反冲和滞后等.控制输入饱和是实
际姿态控制系统的主要控制问题之一,这可能导致航
天器姿态出现不可接受的性能退化,甚至导致系统的
不稳定.由于输入信号的幅值受先验固定常数的限
制,设计具有输入饱和的姿态控制器具有实际意义和
理论意义,是一个具有挑战性的问题.一些学者已经
解决了执行器输入饱和的姿态控制问题[11, 28-31].
本文研究三轴稳定充液航天器控制系统中同时

存在外部未知干扰、参数不确定和控制输入饱和的

问题.本文的主要研究内容为: 1)将部分充液贮箱内
液体晃动等效为球摆模型,采用动量矩守恒定律推
导出航天器耦合动力学方程; 2)针对控制系统中存
在集总扰动,包括外部未知干扰、参数不确定以及状
态变量与液体晃动位移变量的耦合项,设计有限时间
积分滑模干扰观测器,可以在有限时间内估计集总扰
动; 3)与干扰观测器结合设计有限时间快速终端滑
模控制策略,保证系统的状态在有限时间稳定在平衡
位置上,并且到达快速终端滑模面上; 4)考虑执行机
构存在饱和约束,引入辅助变量补偿控制输入幅值的
超调量,可有效克服控制输入的饱和约束.

1 充液航天器动力学建模

1.1 姿态动力学方程描述

为了避免参数带来的奇异性,本文使用欧拉四元
数描述航天器姿态动力学方程[

q̇0

q̇

]
= 1/2

[
−qT

G(q)

]
ω. (1)

其中: [q0, q]T = [q0, q1, q2, q3]
T满足条件q20 + qTq =

1;航天器角速度矢量 ω = [ω1, ω2, ω3]
T;G(q) =

q0I3 + q×, q×为叉乘矩阵,定义为


0 −q3 q2

q3 0 −q1
−q2 q1 0

.
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1.2 建立航天器的数学模型

航天器模型如图1所示.
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图 1 充液航天器系统动力学模型

O-XY Z为惯性坐标系,O1-X1Y1Z1为航天器本

体坐标系,O2-X2Y2Z2为球摆坐标系.假设O1为刚体

部分的质心,摆球悬挂点为贮箱中心O2,使球摆悬挂
点O2位于航天器本体坐标系的O1X1轴上,摆球的
摆长为 l,摆球质量为mp,摆球相对于O1的位移矢量

为rp, O1到O2的位移矢量为r0.假设图1中摆球质量
的位置为P点,O1与P点连线上的一点C是主刚体

与球摆所组成的系统的质心. C到O1的位移矢量为

r1, C到P的位移矢量为r2. P点相对于摆球悬挂点
O2的位移矢量为r, r关于O2的坐标可以表示为

r = [−
√
l2 − y2 − z2, y, z]T. (2)

由于受摆的长度和贮箱尺寸的限制,摆球运动的
自由度是2维,考虑液体晃动为小幅度晃动,所以摆
球振动幅度也为小幅度振动,即y、z ≪ l,因此有近似
关系x ≈ −l.则式(2)可以写成

r = [−l, y, z]T. (3)

定义描述液体晃动的广义坐标η = [y, z]T,主刚体的
名义转动惯量和质量分别为J和mb,则系统相对于
C点的总动量矩表示为

H = Jω + µmbr
×
p (ω

×rp + ṙp). (4)

其中:µ =
mp

mb +mp
; rp = r0 + r, r0 = [rx, 0, 0]

T.则

将式(4)写成矩阵形式为

H = Jbω + hp. (5)

其中: Jb = J −µmbr
×
p r

×
p , hp = µmbr

×
p ṙ.将动量矩守

恒定律应用于式(5),产生如下矩阵形式:

Jbω̇ + δTη̈ = −ω×(Jbω + δTη̇)− J̇ω + d(t) + u.

(6)

其中: δ = µmb

[
−z 0 k

y −k 0

]
, k = rx − l;u为作用在

航天器上的控制力矩; d(t)为航天器收到的外部未知
干扰.推导摆球动力学方程,假设C点在空间中是静

止的,球摆关于系统质心C的动力学方程表示为

µmbap = T0 + Tg. (7)

其中:T0 = −
[
∂R

∂ẏ
,
∂R

∂ẋ

]T

为球摆所受到的黏性力

矩,瑞利耗散函数R = c1ẏ
2 + c2ż

2, c1、c2为燃料

黏性系数;Tg =

[
∂U

y
,
∂U

z

]T

为球摆受到的惯性力

矩,U = mpg
√
l2 − y2 − z2为势能函数, g为航天器

惯性加速度的大小. P点的绝对加速度表示为

ap = (1− µ)
d2rp

dt2
=

(1− µ)[r̈ + ω̇×rp + 2ω×ṙ + ω×(ω×rp)]. (8)

考虑航天器执行姿态机动,将方程 (7)写成矩阵
形式,假设液体为小幅度晃动,可将式 (6)和 (7)作线
性化处理,即省略掉方程 (6)和 (7)中的高阶小量.为
了控制系统简述方便,对于方程 (7)引入新的变量ψ,
充液航天器动力学方程表示为

η̇ = ψ −M−1δω, (9a)

ω̇ = J−1(−ω×Jω + d̄(t) + u), (9b)

ψ̇ = −(Cψ +Kη − CM−1δω), (9c)

ψ = η̇ +M−1δω. (9d)

其中:M = µmb

[
1 0

0 1

]
, C = M−1

[
2c1 0

0 2c2

]
, K =

mpM
−1

[
g/l 0

0 g/l

]
. d̄(t) = d(t)−∆Jω̇− ω×(∆Jω+

δTψ) + δT(Cψ + Kη − CM−1δω)为姿态机动控制

系统式 (9b)的集总扰动,∆J为不确定惯性矩阵.集
总扰动包括外部未知干扰、航天器转动惯量的参数

不确定性以及系统状态变量与液体晃动位移变量之

间的耦合项.控制系统中控制力矩存在饱和约束,即
|u(t)| ⩽ ūm,其中 ūm为执行机构提供的最大输出幅

值.

2 有限时间收敛控制器设计与稳定性分析

针对机动控制系统 (9)存在集总扰动,首先设计
有限时间积分滑模干扰观测器进行有效补偿.将有
限时间控制技术结合干扰观测器,设计抗干扰有限时
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间滑模控制律,实现航天器姿态机动的稳定性,同时
通过引入辅助变量解决控制输入饱和的问题.在开
始设计控制器之前,首先回忆一些随后控制器设计和
分析中用到的引理.为了控制设计方便,定义如下符
号:

signγ(x) = |x1|γsign(x1) + |x2|γsign(x2) + . . .+

|xn|γsign(xn). (10)

其中:x = [x1, x2, . . . , xn]
T ∈ Rn, 0 < γ < 1, sign(·)

为符号函数.
引理 1 [31] 如果存在 0 < p < 1,则不等式

3∑
i=1

|xi|1+p ⩾
( 3∑

i=1

|xi|2
)1+p/2

成立.

引理2 [31] 对于任何实数xi(i = 1, 2, . . . , n),存
在0 < b < 1使不等式 (|x1| + |x2| + . . . + |xn|)b ⩽
|x1|b + |x2|b + . . .+ |xn|b成立.

引理3 [27] 考虑如下系统:

ẋ = f(x), f(0) = 0, x ∈ R.

1) V (x)是正定函数; 2)存在任何实数a > 0, b >

0和0 < α < 1,以及原点的一个开放区域U0 ∈ U ,这
样V (x) + aαV (x) + bV (x) ⩽ 0.假设存在一个连续
函数V (x),如果满足条件1)和2),则系统在有限时间
后稳定在原点.特别地,如果U = U0 = Rn,则系统是
全局有限时间稳定的.

引理4 [32] J ∈ R3×3是一个正定对称矩阵, J的
最大和最小奇异值分别为λJ和λJ ,对于任意x ∈ R3,
不等式∥x×Jx∥ ⩽ (λ

2

J − λ2J)
1
2 ∥x∥2成立.

引理5 [27] 考虑如下系统:

ẋ1 = x2, ẋ2 = x3, . . . , ẋn = u.

如果控制器设计为u = −k1sign(x1)|x1|α1 −
k2sign(x2)|x2|α2 − knsign(xn)|xn|αn ,则闭环系统是
全局有限时间稳定的.其中:αi−1 = (αiαi−1)/(2αi+1

− αi), i = 1, 2, . . . , n, αn = α, αn+1 = 1, α ∈ (1 −
ε, 1), ε ∈ (0, 1); k1, k2, . . . , kn保证sn+kns

n−1+ . . .+

k1是Hurwitz.
注1 引理3也可用于快速终端滑模控制的有限

时间稳定,到达平衡位置的时间可以表示为

tr = 1/α(1− α)lnaV
1−α
3 (x0) + b

b
.

假设1 外部干扰是有界变量以及液体燃料晃

动在整个机动过程中是有界变量,这样存在一个
正常数 dm,满足 ∥d̄(t)∥ ⩽ dm.集总扰动对时间的
一阶导数也是有界变量,存在一个正常数 d̄m,满足
∥ ˙̄d(t)∥ ⩽ d̄m.

假设2 正定对称惯性矩阵满足不等式∥J∥ ⩽
ϖ,其中ϖ是惯性矩阵范数的已知上界.

2.1 有限时间积分滑模干扰观测器设计

为了补偿集总扰动,设计有限时间积分滑模干扰
观测器

s0 = Jω − υ, (11)

υ̇ = −ω×Jω + u(t) + ˆ̄d(t), (12)

s1i = ṡ0i +
w t

0
[k1isigα1i(s0i) + k2isigα2i(ṡ0i)]ds,

(13)
˙̄̂
d(t) = k1isigα1i(s0i) + k2isigα2i(ṡ0i)+

λ1isigβ(s1i) + λ2is1i + Lisign(s1i). (14)

其中: s0 = [s01, s02, s03]
T; k1i, k2i, α1i, α2i, λ1i, λ2i,

Li (i = 1, 2, 3)均为正整数,α2i = α1i/(1 + α1i), 0 <

α1i < 1;Li ⩾ sup
t⩾0

| ˙̄di|, ˆ̄d(t)为 d̄(t)的估计值.

注2 式 (13)中的积分项保证了滑模观测器的
有限时间收敛性能.此外,根据式 (14),通过一个积分
运算得到估计的 d̄(t),该积分运算可以有效地减弱颤
振效应.
定理1 存在集总扰动的航天器姿态机动控制

系统 (9),设计式 (11)∼ (14)形式的干扰观测器,可以
保证集总扰动在有限时间内被估计,即估计误差
d̃(t) = d̄(t)− ˆ̄d(t)在有限时间内达到.
证明 由式(11)可以得到

ṡ0 = Jω̇ − υ̇ =

− ω×Jω + u+ d̄(t)−

[−ω×Jω + u+ ˆ̄d(t)] = d̃(t). (15)

将式(13)对时间求导数,求导后整理可得

ṡ1i = −λ1isigβ(s1i)− λ2is1i − Lisign(s1i) + ˙̄d(t).

(16)

为了证明干扰观测误差的稳定性,考虑Lyapunov函
数

V1 =
1

2
sT
1 s1. (17)

将V1对时间求一阶导数,可得

V̇1 = sT
1 ṡ1 =

−
3∑

i=1

s1i[λ1isigβ(s1i)+

λ2is1i + Lisign(s1i)− ˙̄d(t)] ⩽

−
3∑

i=1

[λ1isigβ+1(s1i) + λ2is
2
1i+
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Li∥s1i∥ − ˙̄d(t)∥s1i∥] ⩽

−
3∑

i=1

[λ1isigβ+1(s1i) + λ2is
2
1i] ⩽

2(β+1)/2λ1V
(β+1)/2
1 − λ2V1. (18)

其中:λ1 = min{λ11, λ12, λ13}, λ2 = min{λ21, λ22,
λ23}.根据引理3和式 (18)可以得出系统的状态在有
限时间 tr到达滑动模态s1.当滑动模态s1 = 0达到

时,式(13)可以写成

s̈0i = −k1isigα1i(s0i)− k2isigα2i(ṡ0i). (19)

根据引理5可以得到s0在有限时间 tr收敛到0.由以
上分析可知,设计的有限时间积分滑模干扰观测器可
以在有限时间有效估计 d̄(t). 2
2.2 抗干扰有限时间滑模控制律设计

2.2.1 快速终端滑模面的选取

相比简单的线性滑模面和终端滑模面而言,快速
终端滑模面能够减少收敛时间,本文选取快速终端滑
模面为

s = ω + k1q + k2sigr(q). (20)

其中: k1、k2为正常数, 0 < r < 1.
引理6 [21] 对于航天器姿态机动控制系统(1)和

(9),考虑当快速终端滑模面s(t) = 0达到时,角速度ω

和姿态q在有限时间内达到平衡位置.
注3 如果存在动态状态反馈控制律,使得闭环

系统(1)和(9)的轨迹可以在有限时间TR 被驱动在滑

模面s(t) = 0上,则状态ω和q在有限时间TS内将沿

滑模面收敛到原点.因此,姿态机动稳定目标可以用
时间上限T = TR + TS实现.

2.2.2 有限时间快速终端滑模控制器设计与稳定性

分析

设计的有限时间快速终端滑模控制律为

u = −k3s− k4sigr(s)− s

∥s∥
(χ+ θ)− ˆ̄d(t). (21)

其中:χ = (λ
2

J − λ2J)
1/2∥ω∥, θ =

[1
2
k1 +

1

2
k2r×

∥diag(|q|r+1)∥
]
ϖ∥E(q)∥∥ω∥.

定理 2 利用式 (20)给出的滑模面,在控制器
(21)的作用下,闭环系统 (1)和 (9)的轨迹可以在有限
时间内被驱动到滑动面上,并最终会收敛到原点.
证明 考虑Lyapunov函数

V3 =
1

2
sTJs. (22)

式 (22)满足
1

2
λ̄J∥s∥T ⩽ V3 ⩽ 1

2
λJ∥s∥T.将式 (22)沿

着滑模面对时间求一阶导数并结合引理4得到

V3 = sTJṡ =

sT[−ω×Jω + d̄(t) + u+ k1Jq̇+

k2r∥diag(|q|r+1)∥q̇] ⩽

∥ω×Jω∥∥s∥+
[1
2
k1 +

1

2
k2r∥diag(|q|r+1)∥

]
×

∥J∥∥ω∥∥E(q)∥∥s∥+ sTd̄(t) + sTu ⩽

(λ
2

J − λ2J)
1/2∥ω∥2∥s∥+

[1
2
k1+

1

2
k2r∥diag(|q|r+1)∥

]
∥J∥∥ω∥∥E(q)∥∥s∥+

sTd̄(t) + sTu. (23)

将控制律式(21)代入(23),可得

V3 ⩽

(λ
2

J − λ2J)
1/2∥ω∥2∥s∥+[1

2
k1+

1

2
k2r∥diag(|q|r+1)∥

]
∥J∥∥ω∥∥E(q)∥∥s∥+

sTd̄(t) + sT
[
− k3s− k4sigr(s)− s

∥s∥
(χ+ θ)−

ˆ̄d(t)
]
+ sTd̃(t). (24)

因为干扰观测器可以经过有限时间估计 d̄(t),估计误
差 d̃(t)在有限时间能够收敛到0,将式 (24)结合假设2
可以得到

V3 ⩽ − k3s
Ts− k4s

Tsigr(s) =

− k3s
Ts− k4s

Tsigr(s)

3∑
i=1

|si|r+1 ⩽

− k3∥s∥2 − k4(∥s∥2)(r+1)/2 ⩽

− ζV3 − ξV
(r+1)/2
3 . (25)

其中: ζ = 2k3/λJ , ξ = 2(r+1)/2λJ .
根据引理3和注1,闭环系统的轨迹在有限时间

到达滑模面s(t) = 0.根据定理2,在控制律 (21)的作
用下,系统状态ω = 0和q = 0以及q0 = 1 分别在有

限时间内到达. 2
2.2.3 输入饱和的抗干扰有限时间控制

在实践中遇到的一个重要问题是执行器的输入

饱和问题.就理论上而言,要求执行器在期望的控制
方案下产生快速且足够大的控制力矩,但是由于实
际执行器的有限幅度和转换速率限制,这将很难实
现.期望的控制信号将使执行器迅速饱和,随后执行
器的饱和会降低系统性能甚至导致闭环系统不稳

定.因此,研究具有执行器输入饱和、鲁棒性强的有
限时间控制律是非常重要的.
当执行器饱和时,航天器姿态机动控制系统 (9)
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可以写成

ω̇ = J−1(−ω×Jω + sat(u) + d̄(t)). (26)

其中: sat = [sat(u1), sat(u1), sat(u1)]T表示实际的
控制力矩矢量, sat(u)定义为

sat(u) =


umax, u > umax;

u, umin ⩽ u ⩽ umax;

umin, u < umin.

(27)

定义辅助变量∆u为

∆u =


umax − u, u > umax;

0, umin ⩽ u ⩽ umax;

umin − u, u < umin.

(28)

根据式(27)和(28),可以得到

sat(u) = ∆u + u. (29)

式(9b)可以写成

ω̇ = J−1(−ω×Jω + u+ Td(t)), (30)

其中Td(t) = ∆u + d̄(t).根据定理1,集总扰动Td(t)

在有限时间内会被有限时间积分滑模干扰观测器有

效估计.因此输入饱和的有限时间控制器为

u = −k3s− k4sigr(s)− s

∥s∥
(χ+ θ)− T̂d(t), (31)

其中 T̂d(t)为Td(t)的估计值.
定理 3 考虑航天器姿态机动控制系统 (1)和

(9),设计式 (11)∼ (14)的有限时间干扰观测器和式
(31)的有限时间控制律.在设计的观测器和控制器
的作用下,以下的结果可以实现:

1)控制律会在有限时间内驱使滑模面s = 0.
2)航天器角速度ω和姿态四元数 [q0, q]

T在有限

时间内到达期望的平衡位置.
3)通过有限时间积分滑模干扰观测器的有效补

偿,可以有效防止执行器输出力矩饱和.
定理3的证明与定理1和定理2的证明过程一样,

此略.

3 数值仿真

为了验证所提出控制方法的有效性,应用充液航
天器控制系统 (1)和 (9)进行数值仿真研究.航天器名
义转动惯量为

J =


503 0 0

0 385 −5

0 −5 420

 .
假设航天器受到的外部干扰为

d(t) = 0.03

2 + sin(0.3t)
3 + cos(0.4t)
1 + sin(0.3t)

+ 0.002 rand(3, 1),

其中rand(3, 1)为任意高斯白噪声.不确定惯性矩阵
为

∆J =

diag{0.01 sin(0.1t), 0.02 cos(0.2t), 0.03 sin(0.3t)}.

液体燃料相关参数选取为mb = 100 kg,mp =

0.1mb, l = 0.228m, rx = 1.2m, c1 = c2 = 0.05,假
设航天器位于地球轨道高度 800 km处, g等于当地
的重力加速度,选取g = 7.689m/s2.干扰观测器相
关参数选取为: k11 = k21 = k31 = 3, k12 = k22 =

k32 = 2, α11 = α21 = α31 = 0.7, λ11 = λ21 = λ31 =

3, λ12 = λ22 = λ32 = 2, β = 0.7, L1 = L2 = L3 =

150.控制器设计参数选取为: r = 0.6, k1 = 0.1, k2 =

0.1, k3 = 20, k4 = 10, ϖ = 12. 仿真结果如图2∼图
13所示.
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图 13 控制力矩时间历程 (情形2)

情形1 采用本文提出的控制策略(31).
情形 2 采用文献 [30]提出的基于二阶干扰

观测器的有限时间滑模控制策略,同时考虑在控
制器仿真过程中加入高斯白噪声.控制器为u =

−k2sig(s)α − J0ζ1 −
s

∥s∥
µ1∥ω∥ − βk2tanh(s/p2).其

中具体的控制参数可以参考文献[30].
仿真分析如下:
1) 图2∼图4给出了实际的集总扰动及其估计

的集总扰动时间历程,可以看出,航天器控制系统中
集总扰动可以被有限时间积分滑模观测器有效估计,
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而且在稳态响应区间干扰估计误差精确,拥有良好的
观测性能,从而消除未知干扰对姿态机动的影响,增
强了系统的鲁棒性.图10∼图12给出了文献 [30]中
在二阶干扰观测器的作用下集总扰动及其估计值的

时间历程,从图10∼图12可以看出,文献 [30]设计的
二阶干扰观测器在稳态响应区间观测误差较大,观测
误差精度较低.

2) 图5和图6给出了考虑输入饱和情况下航天
器角速度和姿态四元数时间历程,图8和图9给出了
在文献 [30]设计的控制律作用下,角速度和姿态四元
数的时间历程.可以看出,在角速度和四元数到达稳
态区间的过渡过程中,其瞬态响应存在不期望的较大
幅度抖动.

3)图7给出了控制力矩时间历程,图13给出了文
献 [30]中控制力矩输出时间历程.可以看出,输出力
矩幅值远远超出了本文控制器的力矩幅值,若引入
能量指标

w t

0
∥u(t)∥dt,则容易得出,图7所示的情况

完成姿态机动任务所需要的能量较少.

4 结 论

本文以三轴稳定充液航天器为研究对象,将充液
贮箱内液体晃动等效为球摆模型,采用动量矩守恒定
律推导出航天器耦合动力学方程.针对在轨航天器
姿态机动过程中存在外部未知干扰、参数不确定和

控制输入饱和的问题,提出了一种饱和抗干扰有限时
间快速终端滑模控制策略,经过理论证明和仿真研究
得到如下的结论:

1)设计的有限时间积分滑模干扰观测器在有限
时间内能有效观测系统中的集总扰动,增强了系统的
鲁棒性.同时,设计的观测器可以有效补偿执行器输
入饱和的不利影响.

2)将干扰观测器结合有限时间快速终端滑模控
制的抗干扰控制策略可以保证闭环系统是有限时间

稳定的,数值仿真验证了本文控制策略的有效性.
3) 由于快速终端滑模面存在奇异性问题,本文

并没有考虑奇异性问题,同时本文并未考虑执行器的
故障问题,这两个问题是今后课题研究的主要内容之
一.
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