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基于学习观测器的航天器指定时间跟踪控制

曹 腾, 龚华军†, 薛艺璇, 肖慧雨诺
(南京航空航天大学自动化学院，南京 211106)

摘 要: 针对一类含有外部扰动和执行器故障的刚体航天器姿态控制系统,提出一种基于自适应学习观测器的指
定时间容错控制器的设计方案.首先,系统性地给出一种改进型自适应学习观测器设计方案,基于自适应学习观
测器框架,设计航天器姿态系统的学习观测器实现对系统的综合扰动值估计;然后,利用综合扰动的估计信息和滑
模控制理论设计指定时间容错跟踪控制器,使得系统的姿态角能够在指定时间跟踪指令信号,系统的收敛时间可
通过容错控制器的参数预先设置,且与系统的初始状态值无关;接着,基于Lyapunov稳定性理论验证含有故障的
姿态控制系统能够在指定时间内稳定;最后,通过数值仿真,与已有的观测器和有限时间控制方案进行对比,表明
所提出方案的有效性和可行性.
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Predefined-time tracking control of spacecraft based on learning observer
CAO Teng, GONG Hua-jun†, XUE Yi-xuan, XIAO Hui-yunuo

(College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China)

Abstract: This paper investigates a predefined-time tracking control strategy based on a learning observer for a kind
of spacecraft subjects to external disturbance and actuator faults. First, a general systematic scheme of an improved
adaptive learning observer is proposed. Based on the adaptive learning observer framework, a learning observer for
spacecraft attitude system is designed to estimate the lumped disturbance in the system. Then, the disturbance estimation
information is used to design the predefined-time tracking controller, so that the attitude angle of the system can track
the command signal at the predefined time. The convergence time of the system can be preset by the parameters of
the fault-tolerant controller and is independent of the initial state value of the system. Through the Lyapunov stability
theory analysis, it is concluded that the designed fault-tolerant controller can ensure the predefined-time stability of the
system. Finally, through numerical simulation and compared with the existing observer and finite time control schemes,
the proposed scheme is proved to be effective and feasible.
Keywords: spacecraft；attitude control；adaptive；learning observer；fault-tolerant control；predefined-time control

0 引 䀰

姿态控制系统是航天器控制系统的重要组成部

分,它影响着航天器的飞行性能和姿态跟踪效果,在
飞行器的安全飞行任务中起到极为关键的作用[1].近
年来,有关航天器存在外部扰动、系统建模不确定性
和执行器故障问题的情况下,控制器的设计引起众多
学者的深入研究[2-3].

关于航天器的控制方法,主要有自适应控制[4]、

滑模控制[5]、神经网络控制[6]、模型预测控制[7]、模糊

逻辑控制[8]和反演控制[9]等.滑模控制因其对系统

的外部扰动和不确定性量具有很强的鲁棒性,在飞行

器控制领域得到了广泛应用.目前大多数的先进控

制器设计可证明控制系统是渐近稳定的, 即

Lyapunov函数的导数 V̇ (x) ⩽ 0,在理论上表明系统

在无限的时间内可以稳定.在飞行器控制领域,由于

航天器任务的要求,系统需要快速反应,一些学者提

出了有限时间控制.文献 [10]针对一类传感器故障

和执行器饱和的航天器姿态控制系统,基于快速终

端滑模控制技术和神经网络设计了有限时间跟踪控

制器.文献 [10]在稳定性证明中, Lyapunov函数满足
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V̇ ⩽ −λV α(x)这种形式,其中0 < α < 1,系统将在

有限时间Tr内稳定,Tr ⩽ V 1−α(x0)

λ(1− α)
.文献 [11]针对

推力矢量航天器的交会任务,提出了一种有约束的

最优轨道有限时间姿态控制器设计方案.文献 [12]

针对具有执行器故障和不匹配扰动的航天器姿态

控制系统,设计了一种有限时间扰动观测器并将估

计值运用于有限时间滑模容错控制器设计方案.文

献 [11]和文献 [12]证明稳定性的目标是Lyapunov函

数满足 V̇ (x) ⩽ −ρ1V (x)−ρ2V ρ(x),其中ρ1、ρ2 > 0,

0 < ρ < 1,可证明系统的状态在有限的时间Tf内收

敛,Tf ⩽ T0 +
1

ρ1(1−ρ)
ln
ρ1V

1−ρ(x(t0)) + ρ2
ρ2

,x(t0)

为状态量x(t)的初始值.文献 [13]结合自适应模糊

控制理论,设计了一种有限时间姿态跟踪控制器,可

使得构造的快速终端滑模面在有限的时间内收敛

至包含 0的小邻域内.文献 [13]的证明目标是使得

Lyapunov函数满足 V̇ (ξ) ⩽ −λ1V ı(ξ) + λ2,其中

λ1 > 0, 0 < ı < 1,λ2 > 0,可证明有限时间为T =
1

(1− ı)θ0λ1

[
V 1−ı(ξ0) −

( λ2
(1− θ0)λ1

)(1−ı)/ı]
,其中

V (ξ0)为V (ξ)的初始值.通过文献 [10-13]可以看出,

系统的有限时间收敛证明与系统的初始值有关,而当

系统的初始值变化或不确定时,系统的收敛时间很

难计算,这样限制了有限时间控制的应用.为了解决

这个问题,使得系统收敛时间全局固定的固定时间

控制器被提出来.文献 [14]利用固定时间理论和改

进型反演控制策略设计了一种固定时间姿态控制器.

文献 [15]基于增加积分器的思想和反演控制技术,

提出了一种刚体航天器固定时间姿态跟踪控制方

案.文献[14]和文献[15]的证明目标是使得Lyapunov

函数满足 V̇ (x(t)) ⩽ −k1V ρ1(x(t)) − k2V
ρ2(x(t)),其

中0<k1、k2、ρ1<1, ρ2>1,可证明系统在固定时间T

内稳定,T ⩽ 1

k1(1− ρ1)
+

1

k2(ρ2 − 1)
.通过固定时间

的证明过程可以看出,系统收敛的固定时间值与系统

的控制器参数相关.大多数情况下,很难建立稳定的

固定时间与控制参数直接的关系.一旦设定了系统

稳定的固定时间值,很难通过几次调参便使得系统稳

定.为了解决上述问题, Sánchez-Torres等[16]提出了

一类固定时间上界值作为可调参数的控制器设计方

案,该系统被命名为指定时间稳定系统.指定时间稳

定系统的收敛时间可通过设计控制器的参数任意预

先设置,其与系统的初始值无关.目前有关指定时间

稳定的控制理论主要应用于分数阶系统[17]、机械臂

系统[18]、太空机器人[19]、水面舰艇[20]、高超声速飞行

器姿控系统[21]等,关于航天器姿态控制系统存在外

部扰动、系统不确定性以及执行器故障的指定时间

容错控制鲜有报道,有待进一步深入研究.
近年来,基于学习观测器方法的故障重构方案受

到国内外学者的广泛关注并取得了一定的成果.学
习观测器由Chen等[22]于2001年提出,这种观测器最
显著的优势是既可估计常值故障、缓变故障,也可估
计周期故障和快时变故障.文献 [23]针对一类含有
故障的非线性时滞系统,利用前一个时刻的故障信息
和前一个时刻的状态估计误差信息更新迭代出当前

时刻的故障值.文献 [24]针对非高斯随机分布系统,
提出了一种基于学习观测器的故障诊断和容错控制

方法.文献 [25]针对含有执行器效率损失故障和外
部扰动的柔性航天器姿态控制系统,利用前一时刻
的故障估计信息和当前时刻的状态估计误差重构系

统的效率损失因子.值得说明的是,为了补偿外部扰
动带来的影响,在学习观测器的设计中引入了扰动
的上界信息.文献 [26]和文献 [27]在学习观测器的设
计中引入了符号函数和扰动的上界信息,符号函数
的引入会降低计算的复杂度,但是由于符号函数的不
连续性,会使得重构信号出现振荡现象.文献 [28]针
对刚体航天器的故障容错问题,提出了一种新的学习
观测器故障重构方法,文中利用Barrier function方法
的思路使得观测器的估计误差收敛至一个小的区间

内.为了实现挠性航天器在复杂干扰和测量噪声中
的高精度姿态稳定,文献 [29]提出了一种基于迭代学
习观测器的鲁棒重构方法.
根据以上分析,本文针对一类含有外部扰动和执

行器故障的航天器姿态控制系统,提出一种基于自适
应学习观测器的指定时间控制方案.首先,给出航天
器的姿态控制系统数学模型并提出一般非线性系统

的自适应学习观测器设计策略.运用学习观测器的
估计值设计指定时间容错控制器,通过Lyapunov函
数表明系统在指定时间跟踪上期望的指令信号.最
后通过数值仿真,验证所提出控制方法的有效性和可
行性.本文的内容主要有以下2个方面.

1)提出一种基于自适应学习观测器的故障重构
方法.与传统的迭代学习观测器相比,所提出学习估
计律由前一个时刻的扰动估计值和状态估计误差以

及当前时刻的状态估计误差构成,可更快更准确地重
构系统综合扰动值.

2)利用学习观测器的综合扰动估计信息,基于指
定时间控制和滑模控制理论设计姿态容错控制器,使
得系统的姿态角能够在指定时间内跟踪上指令信号.
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1 刚体航天器姿态控制系统模型

本文考虑一类采用修正的罗德里格参数 (MRPs)
方法建模的刚体航天器姿态系统,有

σ̇ =
1

4
[(1− σTσ)I3×3 + 2S(σ) + 2σσT]ω = G(σ)ω,

(1)

Jω̇ = −S(ω)Jω +M(t) + de(t). (2)

其中:σ = [ϕ α β]T ∈ R3为航天器的姿态角向量;
ω = [p q r]T ∈ R3为航天器的角速度向量;矩阵
J ∈R3×3为正定对称的航天器转动惯量;矩阵I3×3为

3 × 3维的单位矩阵; de∈R3为系统外部扰动量;M ∈
R3为控制力矩;S(σ)和S(ω)分别为关于向量σ和ω

的反斜对角矩阵,定义为

S(σ) =

 0 −β α

β 0 −ϕ
−α ϕ 0

 , S(ω) =
 0 −r q

r 0 −p
−q p 0

 .
航天器实现3轴姿态控制的力矩由执行器提供,

本文考虑执行器发生效率损伤和加性故障的情形,有

M = D[Eτa + τ̄a] = Dτa +D((E − Im×m)τa + τ̄a).

(3)

其中:D∈R3×m为执行器控制分配矩阵,m为系统中
执行器的数量,E = diag{e1, e2, . . . , em}为效率损失
因子矩阵, τ̄a = [τ̄a1, τ̄a2, . . . , τ̄am]T为执行器加性故

障.
定义u=Dτa和f(t)=D((E−Im×m)τa+τ̄a),u∈

R3为系统期望的控制力矩, f(t) ∈ R3为由执行器故

障引起的故障力矩.航天器姿态系统的动力学方程
可表示为

Jω̇ = −S(ω)Jω + u(t) + dl(t), (4)

其中dl(t)=de(t)+f(t)可看作系统的综合扰动量,由
外部扰动和系统的执行器故障力矩构成.
控制目标.针对含有外部扰动和执行器故障的

航天器姿态控制系统,通过设计自适应学习观测器重
构系统的综合扰动值,进而基于指定时间控制理论设
计容错控制器,使得系统的姿态能够在指定时间内准
确跟踪指令信号.

2 非线性系统自适应学习观测器设计

本节给出含有扰动或故障的一类非线性系统自

适应学习观测器的设计方案.一般非线性系统的模
型如下式所示:

ẋ = f(x) +Bu+ d(t). (5)

其中:x ∈ Rn为系统的可测量状态向量;u ∈ Rm为

系统的控制输入量; d(t) ∈ Rn为系统的未知外部扰

动量或故障量;B ∈ Rn×m为系统的控制分配矩阵;

f(x) ∈ Rn为系统的非线性项且满足Lipschitz条件,
即 ||f(x1)− f(x2)||⩽η||x1 − x2||, η为Lipschitz常数.

为了得到综合扰动量d(t)的估计值,基于自适应
增益和故障函数的方法提出一种改进型学习观测器.
观测器的设计结构如下式所示:{

˙̂x(t) = f(x̂) +Bu+ d̂(t) + Λx̃+ l(t)sgn(x̃),
d̂(t) = kd̂(tc) + l1x̃(t) + l2x̃(tc).

(6)

其中: tc = t − c为上一个时刻值, c为观测器的学习
时间间隔,这里取值为系统的采样时间; k、l1和 l2为

正的常数增益; x̂(t) ∈ Rn为观测器的状态量,即系统
(5)的状态估计值;定义 x̃(t) = x(t) − x̂(t)为观测器

的状态估计误差; d̃(t) = d(t) − d̂(t)为扰动的估计

误差, d̂(t)为扰动的估计值,由 t − c时刻的扰动估计

值和状态估计误差以及当前时刻的状态估计误差

重构; sgn(·)为符号函数;Λ ∈ R3×3为正定的对角矩

阵; l(t)为观测器的自适应增益,具体表达式如下式所
示:

l̇(t) =

{
ϱ||x̃(t)||sign(||x̃(t)|| − ϵ), l(t) > µ;

µ, otherwise.
(7)

其中: ϱ、µ和ϵ为非常小的正常数,参数µ的引入是为

了保证自适应增益 l(t)始终为正值.设定自适应增益
l(t)存在一个固定的上界值 l∗,即 l(t)⩽ l∗.
假设1 鉴于系统执行器的物理约束和外部环

境的约束,系统故障力矩和扰动力矩均是有上界
约束的,可假设存在一个正常数ℏ > 0使得不等式

||d(t)− kd(tc)||⩽ℏ成立.
定理1 针对存在扰动或故障的一般非线性系

统 (5),通过设计自适应学习观测器 (6),选取合适的参
数增益使得γ1> 0、γ2 ⩾ 0和 γ3 ⩾ 0,观测器的状态估
计误差 x̃(t)和扰动的估计误差 d̃(t)可收敛至包含原

点的任意小的邻域内.
证明 结合系统状态方程(5)与观测器状态方程

(6),可得到观测器状态误差动力学方程如下式所示:

˙̃x = f(x)− f(x̂) + d̃(t)− Λx̃− l(t)sgn(x̃). (8)

观测器的估计误差为

d̃(t) = d(t)− kd̂(tc)− l1x̃(t)− l2x̃(tc) =

kd̃(tc)− l1x̃(t)− l2x̃(tc) + h(t), (9)

其中h(t)=d(t)− kd(tc).进一步地,可得到

d̃T(t)d̃(t) =

k2d̃T(tc)d̃(tc)− 2l1kd̃
T(tc)x̃(t)− 2l2kd̃

T(tc)x̃(tc)+

2kd̃T(tc)h(t) + l21x̃
T(t)x̃(t) + 2l1l2x̃

T(t)x̃(tc)−
2l1x̃

T(t)h(t)− 2l2x̃
T(tc)h(t) + l22x̃

T(tc)x̃(tc)+

hT(t)h(t). (10)

基于Young不等式,即对于任意的向量x、y ∈ Rn,存
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在2xTy⩽axTx+
1

a
yTy (a为正常数),可得到

− 2l1kd̃
T(tc)x̃(t) ⩽ a1k

2d̃T(tc)d̃(tc) +
l21
a1
x̃T(t)x̃(t),

− 2l2kd̃
T(tc)x̃(tc)⩽a2k2d̃T(tc)d̃(tc) +

l22
a2
x̃T(tc)x̃(tc),

2kd̃T(tc)h(t) ⩽ a3k
2d̃T(tc)d̃(tc) +

1

a3
hT(t)h(t),

2l1l2x̃
T(t)x̃(tc) ⩽ a4l

2
1x̃

T(t)x̃(t) +
l22
a4
x̃T(tc)x̃(tc),

− 2l1x̃
T(t)h(t) ⩽ a5l

2
1x̃

T(t)x̃(t) +
1

a5
hT(t)h(t),

− 2l2x̃
T(tc)h(t) ⩽ a6l

2
2x̃

T(tc)x̃(tc) +
1

a6
hT(t)h(t),

其中ai(i = 1, 2, . . . , 6)为正常数.将上述不等式代入
式(10),可得到

d̃T(t)d̃(t) ⩽ b1d̃
T(tc)d̃(tc) + b2x̃

T(t)x̃(t)+

b3x̃
T(tc)x̃(tc) + b4h

T(t)h(t). (11)

其中: b1=(1 + a1 + a2 + a3)k
2, b2=

(
1 +

1

a1
+ a4 +

a5

)
l21, b3=

(
1+

1

a2
+

1

a4
+a6

)
l22, b4=

(
1+

1

a3
+

1

a5
+

1

a6

)
.

定义如下Lyapunov函数:

V =
1

2
x̃T(t)x̃(t) +

w t

tc
d̃T(ς)d̃(ς)dς +

w t

tc
x̃T(ς)x̃(ς)dς+

1

2ϱ
(l − l∗)2. (12)

对V 关于时间t进行求导,可得到

V̇ = x̃T(t) ˙̃x(t)+d̃T(t)d̃(t)− d̃T(tc)d̃(tc) + x̃T(t)x̃(t)−

x̃T(tc)x̃(tc) + (l − l∗)
1

ϱ
l̇(t). (13)

将式(8)代入(13),有

V̇ =

x̃T(t)(f(x)− f(x̂)) + x̃T(t)d̃(t)− x̃T(t)Λx̃(t)−

l(t)x̃T(t)sgn(x̃) + d̃T(t)d̃(t)− d̃T(tc)d̃(tc)+

x̃T(t)x̃(t)− x̃T(tc)x̃(tc) + (l − l∗)
1

ϱ
l̇(t). (14)

基于Young不等式,可得到

x̃T(t)d̃(t) ⩽ a7
2
x̃T(t)x̃(t) +

1

2a7
d̃T(t)d̃(t), (15)

其中a7为正常数.将不等式(15)代入(14),可得到

V̇ ⩽
[
η +

a7
2

− λmin(Λ) + 1
]
||x̃(t)||2 − ψ||d̃(t)||2+(

1 + ψ +
1

2a7

)
d̃T(t)d̃(t)− d̃T(tc)d̃(tc)−

x̃T(tc)x̃(tc)− l(t)||x̃(t)||+ (l − l∗)
1

ϱ
l̇(t), (16)

其中ψ为任意正常数.将不等式(11)代入(16),得到

V̇ ⩽−
[
λmin(Λ)− 1− η − a7

2
−
(
1 + ψ +

1

2a7

)
b2

]
×

||x̃(t)||2 − ψ||d̃(t)||2 −
[
1−

(
1 + ψ +

1

2a7

)
b1

]
×

||d̃(tc)||2 −
[
1−

(
1 + ψ +

1

2a7

)
b3

]
× ||x̃(tc)||2−

l(t)||x̃(t)||+
(
1 + ψ +

1

2a7

)
b4||h(t)||2+

(l − l∗)
1

ϱ
l̇(t). (17)

若观测器增益满足以下不等式:

γ1 = λmin(Λ)− 1− η − a7
2

−
(
1 + ψ +

1

2a7

)
b2 > 0,

(18)

γ2 = 1−
(
1 + ψ +

1

2a7

)
b1 ⩾ 0, (19)

γ3 = 1−
(
1 + ψ +

1

2a7

)
b3 ⩾ 0, (20)

则进一步地,可得到

V̇ ⩽ −γ1||x̃(t)||2 − ψ||d̃(t)||2 + γ4 − l∗||x̃(t)||−

(l∗ − l)
[ l̇(t)
ϱ

− ||x̃(t)||
]
, (21)

其中γ4=
(
1 + ψ +

1

2a7

)
b4ℏ2.

当 ||x̃(t)||>ϵ时,
l̇(t)

ϱ
− ||x̃(t)||=0,有

V̇ ⩽ −γ1||x̃(t)||2 − ψ||d̃(t)||2 + γ4. (22)

当 ||x̃(t)||⩽ϵ时,有

V̇ ⩽ −γ1||x̃(t)||2 − ψ||d̃(t)||2 + γ5, (23)

其中γ5=γ4 + (l∗ − 2l)ϵ.
由式 (22) 和 (23), 进一步地, 可得到 V̇ ⩽

−γ1||x̃(t)||2−ψ||d̃(t)||2+ γ,其中 γ=max{γ4, γ5}.由
文献 [24]可得学习观测器的估计误差是最终一致有
界,即 lim

t→∞
[x̃T(t) d̃T(t)]T∈Rl,有

Rl ≜ {[x̃T(t) d̃T(t)]T| ∥x̃∥⩽
√
γ/γ1, ∥d̃∥⩽

√
γ/ψ}.

显然,集合Rl为一个包含 [x̃T(t) d̃T(t)]T = [0 0]T的

邻域.通过调节观测器增益,选取较大的γ1和ψ或较

小的γ,可使得观测器的估计误差任意小.这时,定理
1得证. 2
3 基于学习观测器的指定时间航天器控制

器设计

3.1 航天器姿态系统的学习观测器设计

航天器的姿态系统转动惯量矩阵J为一个正定

可逆的矩阵,姿态系统的动力学方程(4)可改写为

ω̇ = −J−1S(ω)Jω + J−1u(t) + J−1dl(t). (24)

定义x = ω, f(x) = −J−1S(ω)Jω,B = J−1 和d(t) =

J−1dl(t),可将姿态系统动力学方程转化为一般非线
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性系统的表达形式 (5).运用第 2节的结论可得到如
下定理.
定理2 针对存在扰动和执行器故障的航天器

姿态控制系统 (4),通过设计自适应学习观测器 (6),选
取合适的参数增益使得γ1 > 0、γ2 ⩾ 0和 γ3 ⩾ 0,观
测器的角速度估计误差 x̃(t)和综合扰动的估计误差

d̃l(t)可收敛至包含原点的任意小的邻域内.
证明 观测器综合扰动的估计误差 d̃l(t)为

d̃l(t) = Jd(t)− Jd̂(t) = Jd̃(t). (25)

由定理1可得到∥d̃∥⩽
√
γ/ψ,则

∥d̃l(t)∥ = ∥Jd̃(t)∥ ⩽ ∥J∥
√
γ/ψ. (26)

证明过程与定理1相同. 2
3.2 指定时间容错控制器设计

引理1 [16,30] 针对非线性自治系统 ẋ = f(x, t),
若存在一个Lyapunov函数 V (x) :Rn →R, V (0) = 0,

V (x)>0 (∀x ̸= 0)满足

V̇ (x) ⩽ − 1

pTc
exp[V p(x)]V 1−p(x), ∀x ̸= 0. (27)

其中:Tc > 0为指定时间常数; p为正常数,满足0 <

p< 1.则非线性系统是指定时间稳定的,且指定收敛
时间为Tc.
针对含有外部扰动和执行器故障的航天器姿态

控制系统,首先定义姿态跟踪误差量e1=σ − σd, e2=
σ̇ − σ̇d,其中σd为期望的姿态角跟踪指令信号,则姿
态系统的误差动力学方程可表示为 ė1 = e2,

ė2 =
dG(σ)
dt

ω +G(σ)ω̇ − σ̈d.
(28)

选取一个辅助滑模变量

s = e2 + χ, (29)

其中

χ =
1

2d1T1
exp(V d1

a )V −d1
a e1. (30)

式中: 0 < d1 < 1;T1 > 0为预设的指定时间值;Va为
设计的姿态角误差的Lyapunov函数,其取值为Va =
1

2
eT1e1.
由引理1,设计指定时间容错控制器如下式所示:

u=S(ω)Jω − d̂l− kssgn(s)− JG−1(σ)
{dG(σ)

dt
ω−

σ̈d + χ̇+
1

2d2T2
exp(V d2

b )(V −d2

b )s
}
. (31)

其中: 0<d2< 1;T2> 0为预设的指定时间值; d̂l为综
合扰动的估计值,其值可通过学习观测器 (6)得到; ks
为系统的参数增益,其取值为ks>∥J∥

√
γ/ψ;Vb为设

计的滑模面的Lyapunov函数,其取值为Vb=
1

2
sTs.

定理3 针对含有外部扰动、不确定性以及执行

器故障的航天器姿态控制系统 (1)和 (4),通过设计基
于学习观测器的指定时间容错控制器 (31),姿态控制
系统可在指定时间T =T1+T2稳定,系统的姿态角可
在指定时间T跟踪上期望的姿态角指令.
证明 对滑模面Lyapunov函数Vb求导,可得到

V̇b = sTṡ =

sT
{dG(σ)

dt
ω − σ̈d + χ̇+

G(σ)[−J−1S(ω)Jω + J−1u+ J−1dl]
}
. (32)

将控制器(31)代入(32),可得到

V̇b = sT
[
G(σ)J−1(d̃l − kssgn(s))−
1

2d2T2
exp(V d2

b )(V −d2

b )s
]
⩽

− 1

d2T2
exp(V d2

b )V 1−d2

b . (33)

由引理1,当 t > T2时,Vb → 0,滑模面s将在指定时间

T2内稳定至0,即s=0.
当s=0时,通过式(29),可得到

e2 = − 1

d1T1
exp(V d1

a )V −d1
a e1. (34)

对姿态角误差Lyapunov函数Va求导,可得到

V̇a = eT1 ė1 = − 1

d1T1
exp(V d1

a )V 1−d1
a . (35)

由引理1,当s = 0时, e1将在指定时间T1内趋近于0.
综上所述,航天器的姿态系统在控制器 (31)作用下,
将在指定时间T = T1 + T2内稳定,系统的姿态角跟
踪误差将在指定时间T内收敛至0. 2
4 仿真分析

为了验证所提出控制方法的有效性和可行性,针
对一类运行于圆形轨道的航天器设计自适应学习观

测器和指定时间跟踪控制器,同时与已有的自适应滑
模观测器[31]和传统的学习观测器[26],以及有限时间
控制方案[11]进行对比.

航天器姿态控制系统的姿态角初始值为σ(0) =

[−0.3,−0.4, 0.2]T,角速率初始状态为ω(0)=[0, 0, 0]T.
学习观测器学习时间间隔c = 0.01,外部扰动量设置
为de=∥ω∥2 · [sin(0.8t), cos(0.5t), cos(0.3t)]T.系统的
转动惯量为J = [36, 1.5, 0; 1.5, 17, 0; 0, 0, 26].期望的
姿态角指令为σd = [0, 0, 0]T.观测器的参数设置为:
k = 0.9, l1 = 15, l2 = 8,Λ = [80, 0, 0; 0, 50, 0; 0, 0, 60],
ϱ= 0.1, ϵ= 0.05,µ= 0.1.控制器的参数设置为: d1 =
0.3, d2=0.1,T1=15,T2=15.
为了方便后续分析,假设系统在 20 s前只受小

幅值的外部扰动量 de的影响,在第 20 s后发生执行
器故障,航天器姿态系统的故障力矩选为 f(t) =

[f1(t), f2(t), f3(t)]
T. f1(t) = 5表示通道1发生常值故
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障, f2(t) = 3 sin(0.5t)表示通道 2发生时变故障,
f3(t)=10− exp(−0.3(t−25))表示通道3发生缓慢变
化的故障.图1为自适应滑模观测器对系统中的综合
扰动进行估计的响应.由图1可见,自适应滑模观测
器对缓慢故障和常值故障具有很好的估计效果,对幅
值较小的外部扰动量也具有很好的估计性能.但是,
对于时变的周期故障自适应滑模观测器不能很好地

进行重构.图2为传统的学习观测器对综合扰动的估
计效果.观测器能够对3个通道的综合扰动起到较好
的估计效果,值得注意的是,由于符号函数的引入,使
得估计值一直处于一个振荡的状态.即使在5∼ 20 s
间角速率为0,即系统中没有扰动和故障的影响,观测
器扰动的估计值始终处于 [−0.2, 0.2]的区间内,高频
率的振荡可能会给后期控制器的控制效果带来一定

的影响,最终可能导致系统不稳定.图3为所提出自
适应学习观测器对系统中综合扰动的估计效果,自适
应学习观测器对常值故障、缓变故障、时变周期故障

均有很好的估计效果.图4∼图6为观测器对扰动的
估计误差.通过3个通道的扰动的估计误差图可以看
出,自适应学习观测器可在很短的时间内对系统的综

0 10 20 30 40 50
-4

0

4

8

12

t / s

!
"
#
$
%
&
'

/ (
N

·m
)

d
l 3

!

d
l1

d
l2

d
l 3

d
l2

!d l1

!

图 1 自适应滑模观测器[31]扰动估计
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图 2 传统学习观测器[26]扰动估计
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图 3 自适应学习观测器 (AL)扰动估计

合扰动值进行重构,且不存在振荡现象.
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图7∼图9为利用有限时间控制方案[11]和所提

出基于观测器的指定时间控制器的姿态角响应曲
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图 9 控制力矩曲线

线、角速率响应曲线以及控制力矩曲线.由图7和图
8可见,当系统只含有外部扰动量时,指定时间控制
器作用下的系统姿态角在 15 s左右收敛至0的小区
间内.当系统发生执行器故障时,指定时间控制器可
使得姿态角在30 s内收敛至一个非常小的区间内,在
30 s后,姿态角和角速率均稳定.通过调节系统的参
数增益使得有限时间控制方案的控制力矩与指定时

间控制方案的系统控制力矩相当 (即控制力矩的最
大值大小相近),系统的控制输入力矩如图9所示.在
只有外部扰动作用下,有限时间控制方案需要更长的
调节时间才能够使得系统的姿态角跟踪上指令信号,
其中α角在第20 s时还未达到稳定状态.当系统在第

20 s发生故障时,有限时间控制方案受到故障的影响
比较大,姿态角在35 s后才能够跟踪上指令信号.通
过对比姿态角响应曲线与角速率响应曲线可知,在最
大力矩相当的情况下,指定时间控制器比有限时间控
制器有更快的收敛速度和更优异的收敛性能.综上
所述,自适应学习观测器可对系统中存在的外部扰动
量和执行器故障的综合扰动值进行更快更准确的估

计.基于学习观测器的指定时间控制系统可使得姿
态角能够在指定时间内跟踪上指令信号.

5 结 论

本文利用参数自适应技术并融合传统的迭代学

习与递推学习观测器的设计方案,系统性地提出了一
种改进型的自适应学习观测器.针对含有外部扰动
和执行器故障的航天器姿态控制系统,基于自适应学
习观测器和指定时间控制理论,设计了指定时间容错
跟踪控制器,使得系统的姿态角能够在指定时间跟踪
指令信号.最后通过数值仿真,验证了所提出观测器
和控制器的有效性和可行性.后续将进一步考虑航
天器的输入受限和结构故障情况下的容错控制问题

并展开相关的理论研究工作.
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