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基于自适应二阶终端滑模的航天器有限时间姿态机动算法

冉德超，倪　庆，绳　涛，陈小前
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对航天器有限时间姿态机动问题，提出一种自适应二阶终端滑模控制算法。设计一种终端滑
模面，保证系统状态能够在有限时间内沿滑模面收敛到系统原点；为克服系统抖振，设计了二阶终端滑模控

制器，并采用参数自适应估计项补偿系统中的外部干扰力矩。基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数法证明了二阶自适应终端
滑模控制器能够保证闭环系统实际有限时间稳定。仿真结果表明，提出的姿态机动算法响应速度快、精度

高，能够有效实现对系统抖振和外部干扰的抑制，具有重要的科学意义和工程应用价值。
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　　滑模控制（ＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＣｏｎｔｒｏｌ，ＳＭＣ）设计
简单、控制精度高，且滑动模态对系统的摄动和外

部扰动具有完全鲁棒性，故在航天器姿态控制领

域得到了广泛的应用［１－４］。Ｍａｎ等［５］通过引入神

经网络中最终吸引子的概念，设计了终端滑动模

态（ＴｅｒｍｉｎａｌＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅ，ＴＳＭ），保证系统状态能
够在有限时间内收敛到平衡点。为了解决终端滑

模控制在平衡点附近可能发生奇异的问题，文

献［６］设计了一种非奇异的终端滑模控制器。文
献［７］和文献［８］分别将终端滑模用于刚体航天
器的姿态机动控制任务中，并取得了理想的控制

效果，但由于算法包含不连续切换项，因此所设计

的控制算法存在抖振问题。文献［９］和文献［１０］
采用二阶滑模控制方法，将不连续项包含在控制

器的导数之中，很好地抑制了抖振。

１　航天器姿态描述与系统模型

在航天器姿态控制任务中，使用四元数 ｑ＝
［ｑ０ 珔ｑＴ］Ｔ∈Ｒ４描述航天器本体系 Ｆｂ相对于惯

性系ＦＩ的姿态，使用四元数ｑｄ＝［ｑｄ０ 珔ｑＴｄ］Ｔ∈Ｒ４

描述航天器期望坐标系Ｆｄ相对于ＦＩ的姿态。
定义 Ｆｂ 相对于 Ｆｄ 的误差四元数 ｑｅ ＝

［ｑｅ０ 珔ｑＴｅ］Ｔ∈Ｒ４，则有

ｑｅ＝ｑ
－１
ｄ ｑ （１）

式中，表示四元数乘法。
假设ω∈Ｒ３为 Ｆｂ相对于 ＦＩ的旋转角速度

在Ｆｂ下的表示，ωｄ∈Ｒ
３为 Ｆｄ相对于 ＦＩ的旋转

角速度在Ｆｄ下的表示，则Ｆｂ相对于Ｆｄ的误差角
速度ωｅ∈Ｒ

３在Ｆｂ下的表示为
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ωｅ＝ω－Ｃ（ｑｅ）ωｄ （２）
式中，Ｃ（ｑｅ）表示Ｆｄ到Ｆｂ的坐标转换矩阵。

航天器姿态机动运动学与动力学方程为

ｑｅ０＝－
１
２珔ｑ

Ｔ
ｅωｅ

珔ｑ
·

ｅ＝
１
２Ｍ（ｑｅ）ω

{
ｅ

（３）

Ｊωｅ＝Ｊ（ω
×
ｅＣωｄ－Ｃωｄ）－ω

×Ｊω＋Ｔｃ＋Ｔｄ
（４）

其中：Ｍ（ｑｅ）＝ｑｅ０Ｉ３×３＋珔ｑ
Ｔ
ｅ；Ｊ∈Ｒ

３×３表示星体转

动惯量矩阵；Ｔｃ∈Ｒ
３为控制力矩；Ｔｄ∈Ｒ

３为干扰

力矩，主要包括太阳光压力矩、剩磁干扰力矩、重

力梯度力矩和气动力矩等。

对于系统（３）～（４），为进行控制器设计以及
方便下文公式推导，在全局范围内做出如下假设。

假设１：期望坐标系Ｆｄ相对于惯性坐标系ＦＩ
的旋转角速度和角加速度均为零，即 ωｄ＝０，
ωｄ＝０。
假设２：控制力矩有界，即存在常数 ｕｍａｘ＞０，

使得Ｔｃ的每个分量满足
Ｔｃｉ（ｔ）≤ｕｍａｘ，ｔ＞０，ｉ＝１，２，３ （５）

假设３：对于航天器转动惯量阵 Ｊ，存在常数
Ｊ１＞０，Ｊ２＞０，满足

Ｊ１Ｉ３×３≤Ｊ≤Ｊ２Ｉ３×３ （６）
假设４［１１］：系统受到的外部干扰力矩有界且

干扰力矩的导数有界，即存在正常数 η１和 η２，
使得

Ｔｄ（ｔ）≤η１

Ｔ
·

ｄ（ｔ）≤η
{

２

（７）

式中，范数 · 与下文选取一致，对于向量均取

向量的２范数，对于矩阵均取诱导２范数。
注１　在区域 Ｄ＝｛（ωｅ，ｑｅ）　 ωｅ ≤ｃ，

ｃ＞０｝内，由式（４）、假设１～４可知，角速度 ωｅ有
界。由式（３）可知，ωｅ有界，意味着 ｑｅ有界。因
此，存在正常数η，使得
１
２
Ｍ（ｑｅ）Ｊ

－１Ｔｄ（ｔ）＋Ｍ（ｑｅ）Ｊ
－１Ｔ
·

ｄ（ｔ）≤η

（８）
航天器姿态机动问题描述：对于系统（３）～

（４）设计控制器，使得状态（ｑｅ，ωｅ）全局一致有
界，并且当ｔ→Ｔ时，有

ｑｅｉ（ｔ）≤Δ１
ｑｅｉ（ｔ）≤Δ{

２

　ｉ＝１，２，３ （９）

其中：Ｔ表示姿态机动时间；Δ１＞０，Δ２＞０。

２　终端滑模面设计

首先，选取如下形式的终端滑模面

ｓ＝珔ｑ
·

ｅ＋Ｋ 珔ｑｅ
ｌｓｇｎ（珔ｑｅ） （１０）

式中：滑模面 ｓ＝［ｓ１，ｓ２，ｓ３］
Ｔ∈Ｒ３；Ｋ∈Ｒ３×３是正

定对角矩阵，且Ｋ＝ｄｉａｇ［ｋ１，ｋ２，ｋ３］；
１
２＜ｌ＜１。

注２　需要指出的是，对于任意向量 Ｚ∈Ｒ３，
其指数幂可以表示为

Ｚｌ＝ｄｉａｇ（［Ｚ１
ｌ，Ｚ２

ｌ，Ｚ３
ｌ］） （１１）

对滑模面ｓ求导，可得

ｓ＝１２Ｍ（ｑｅ）
ωｅ－

１
４珔ｑｅ（ω

Ｔ
ｅωｅ）＋ｌＫ 珔ｑｅ

ｌ－１珔ｑ
·

ｅ

（１２）
引理１　对于任意ｐ∈（０，１），有如式（１３）所

示不等式成立。

∑
３

ｉ＝１
ｘｉ

１＋ｐ≥ ∑
３

ｉ＝１
ｘｉ( )２

１＋ｐ
２ （１３）

引理２［１２］　对系统 ｘ＝ｆ（ｘ），ｆ（０）＝０，ｘ∈
Ｒｎ，如果存在正定连续函数Ｖ（ｘ）：Ｒｎ→Ｒ，且０＜
α＜１，λ∈Ｒ＋。开邻域Ｕ０Ｒ

ｎ，使得Ｖ（ｘ）满足

Ｖ
·
（ｘ）＋λＶα（ｘ）≤０，ｘ∈Ｕ０ （１４）

则任意从Ｕ０Ｒ
ｎ开始的函数Ｖ（ｘ）在有限时间Ｔ

内都能到达Ｖ（ｘ）≡０，系统状态在有限时间内稳
定到平衡点，且到达时间满足

Ｔ≤
Ｖ１－α（ｘ０）
λ（１－α）

（１５）

其中，Ｖ（ｘ０）表示函数 Ｖ（ｘ）的初值，且如果 Ｕ０＝
Ｒｎ，则系统是全局有限时间稳定的。

定理　针对存在外部扰动的航天器姿态机动
系统（３）～（４），若系统状态能够保持在设计的滑
模面（１０）上，则系统状态在有限时间内沿滑模面
收敛到平衡点，即珔ｑｅ＝０，ｑｅ０＝１。

证明：选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数
Ｖｅ＝珔ｑ

Ｔ
ｅ珔ｑｅ＋（１－ｑｅ０）

２＝２（１－ｑｅ０） （１６）
当系统状态到达滑模面（１０）时，有

珔ｑ
·

ｅ＝－Ｋ 珔ｑｅ
ｌｓｇｎ（珔ｑｅ） （１７）

对式（１６）求导，可得

Ｖ
·

ｅ＝２珔ｑ
Ｔ
ｅＭ

－１（ｑｅ）珔ｑ
·

ｅ＝－∑
３

ｉ＝１

２ｋｉ
ｑｅ０

ｑｅｉ
ｌ＋１

（１８）
根据引理１可得

Ｖ
·

ｅ≤－
２ｋ
ｑｅ０
（珔ｑＴｅ珔ｑｅ）

ｌ＋１
２ （１９）

其中，ｋ＝ｍｉｎ（ｋ１，ｋ２，ｋ３）。由于（１－ｑｅ０）
２＜珔ｑＴｅ珔ｑｅ，

因此，式（１６）可表示为
Ｖｅ≤２珔ｑ

Ｔ
ｅ珔ｑｅ （２０）

·７·
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将式（２０）代入式（１９），可得

Ｖ
·

ｅ≤－
ｋ

２
ｌ－１
２ｑｅ０
Ｖ
ｌ＋１
２
ｅ （２１）

根据引理２可得，当系统状态在滑模面（１０）
上运动时，系统状态会在有限时间内到达平衡点

（珔ｑｅ＝０，ｑｅ０＝１），且到达时间满足

Ｔｒｅａｃｈ≤
２
ｌ＋１
２ｑｅ０

ｋ（１－ｌ）Ｖ
１－ｌ
２
ｅ，ｔ＝０ （２２）

３　自适应二阶终端滑模控制器设计

引理３［８］　对系统 ｘ＝ｆ（ｘ），ｘ∈Ｒｎ，如果存
在正定连续函数 Ｖ（ｘ）：Ｒｎ→Ｒ，且 ＞０，０＜φ＜
１，０＜η＜∞，使得Ｖ（ｘ）满足

Ｖ
·
（ｘ）≤－Ｖφ（ｘ）＋η （２３）

则系统为实际有限时间稳定。

设计二阶Ｔｅｒｍｉｎａｌ滑模面σ∈Ｒ３为

σ＝ｓ＋Ｋ１ｓ＋Ｋ２ ｓφ１ｓｇｎ（ｓ） （２４）

式中，Ｋ１，Ｋ２∈Ｒ
３×３为正定对角矩阵；

１
２＜φ１＜１。

滑模面σ的导数可以表示为
σ＝̈ｓ＋Ｋ１ｓ＋φ１Ｋ２ ｓφ１

－１ｓ （２５）
为了保证滑模面σ收敛到平衡点σ＝０，设计

如式（２６）所示控制器。
Ｔｃ＝ｕｎ＋ｕｒ＋ｕｃ （２６）

式中，ｕｎ，ｕｒ和ｕｃ分别为

ｕｎ ＝ω
×Ｊω＋Ｊ（Ｃωｄ－ω

×
ｅＣωｄ）＋

　　 １２ＪＭ
－１珔ｑｅ（ω

Ｔ
ｅωｅ）－

　　 ２ｌＪＭ－１Ｋ 珔ｑｅ
ｌ－１珔ｑ

·

ｅ

ｕｃ＝－２ＪＭ
－１∫

ｔ

０
η^ σ( )σ ｄτ

ｕｒ＝－２ＪＭ
－１ Ｋ１ｓ＋∫

ｔ

０
ｖｄ( )















 τ

（２７）

其中：^η表示η的估计值；ｖ∈Ｒ３表示为
ｖ＝φ１Ｋ２ ｓφ１－１ｓ＋λ１ σ φ２ｓｇｎ（σ）（２８）

式中：λ１ ＞０；０＜φ２ ＜１。
将控制器（２６）代入式（１２）可得

ｓ＝－Ｋ１ｓ－∫
ｔ

０
ｖｄτ－∫

ｔ

０
η^ σ( )σ ｄτ＋１２ＭＪ

－１Ｔｄ

（２９）
因此，滑模面ｓ的二阶导数可以表示为

ｓ̈＝－Ｋ１ｓ－ｖ－η^
σ
σ
＋１２

ＭＪ－１Ｔｄ＋
１
２ＭＪ

－１Ｔ
·

ｄ

（３０）

４　稳定性证明

选择Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖσ ＝
１
２σ

Ｔσ＋ １２ａ０
珘η２ （３１）

式中，珘η＝η－η^。
对式（３１）求导可得

Ｖ
·

σ ＝σ
Ｔσ－１ａ０

珘ηη^
·

（３２）

将式（２５）、式（２９）和式（３０）代入式（３２）
可得

Ｖ
·

σ ＝σ
Ｔ［－λ１ σφ２ｓｇｎ（σ）－^ησσ

＋１２
ＭＪ－１Ｔｄ＋

　 １２ＭＪ
－１Ｔ
·

ｄ］－
１
ａ０
珘ηη^
·

≤－λ１∑
３

ｉ＝１
σｉ φ２

＋１＋珘ησ－
１
ａ０
珘ηη^
·

（３３）

选择自适应参数 η^的更新律为

η^
·

＝ａ０（－α０η^＋ σ） （３４）
式中，ａ０ ＞０，α０ ＞０。

因此，式（３３）可以表示为

Ｖ
·

σ≤－λ１∑
３

ｉ＝１
σｉ φ２

＋１＋α０珘η^η （３５）

对于任意正数δ０ ＞
１
２，有如式（３６）所示不

等式成立。

珘η^η＝η珘η－珘η２≤ １
２δ０
珘η２＋

δ０
２η

２－珘η２ （３６）

因此，式（３３）可以表示为

Ｖ
·

σ≤－λ１∑
３

ｉ＝１
σｉ φ２

＋１＋α０珘η^η

≤－λ １
２σ

Ｔ( )σ
φ
２
＋１

２
＋ １
２ａ０
珘η( )２

φ
２
＋１

[ ]２
＋

　 α０（２δ０－１）
２δ０

珘η[ ]２
φ
２
＋１

２
＋α０珘η^η （３７）

式中，λ＝λ１２
φ
２
＋１

２ ，ａ０≥
δ０λ

２
φ
２
＋１

α０（２δ０－１）
。

根据引理１可得

Ｖ
·

σ≤－λＶ
φ
２
＋１

２
σ ＋ α０（２δ０－１）

２δ０
珘η[ ]２

φ
２
＋１

２
＋α０珘η^η

（３８）

若
α０（２δ０－１）
２δ０

珘η２≥１，则

α０（２δ０－１）
２δ０

珘η[ ]２
φ
２
＋１

２
＋α０珘η^η≤

α０δ０
２η

２（３９）

·８·
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若
α０（２δ０－１）
２δ０

珘η２ ＜１，则

α０（２δ０－１）
２δ０

珘η[ ]２
φ
２
＋１

２
＋α０珘η^η＜

α０δ０
２η

２＋ζ１

（４０）
式中，０＜ξ１ ＜１。

由式（３９）和式（４０），可得

α０（２δ０－１）
２δ０

珘η[ ]２
φ
２
＋１

２
＋α０珘η^η＜

α０δ０
２η

２＋ζ１

（４１）
因此，根据式（３５）～（４１）可得

Ｖ
·

σ≤－λＶ
φ
２
＋１

２
σ ＋ （４２）

式中，＝
α０δ０
２η

２＋ζ１。

根据引理３可得，系统是实际有限时间稳定
的。对于式（４２），存在常数 ０＜θ＜１，使不等
式（４３）成立。

　Ｖ
·

σ≤－θλＶ
φ
２
＋１

２
σ －（１－θ）λＶ

φ
２
＋１

２
σ ＋ （４３）

Ｖσ（ｔ）能够在有限时间内收敛到 Ｖ
φ
２
＋１

２
σ （ｔ）≤


（１－θ）λ

，即

ｌｉｍ
ｔ→Ｔσ
σ（ｔ）∈ σ≤ 

（１－θ）λ[ ]
１

１
φ
２
＋１
＝Δ{ }１ （４４）

注３　根据式（４４）可得 σｉ≤Δ１，因此有ｓｉ＋
ｋ１ｉｓｉ＋ｋ２ｉ ｓｉ φ１ｓｇｎ（ｓｉ）＝βｉ， βｉ≤Δ１；ｉ＝１，２，３；

当ｋ２ｉ－
βｉ

ｓｉ φ１ｓｇｎ（ｓｉ）
＞０时，有 ｓｉ≤

Δ１
ｋ２

( )
ｉ

１
φ
１ ＝

Δ２。根据式（１０）可得，ｑｅｉ＋ｋｉ ｑｅｉ
ｌｓｇｎ（ｑｅｉ）＝χｉ，

χｉ≤Δ２，即有不等式（４５）成立。

ｑｅｉ≤
Δ２
ｋ( )
ｉ

１
ｌ

ｑｅｉ≤２Δ
{

２

（４５）

５　仿真分析

航天器转动惯量矩阵［７］Ｊ＝ｄｉａｇ（［１５，１５，
１５］）ｋｇ·ｍ２，采用３－１－２旋转描述的航天器初
始姿态角为［２０，１０，－１５］Ｔ（°），期望姿态为［０，
０，０］Ｔ（°），初始姿态角速度和期望姿态角速度均
为［０，０，０］Ｔ（°）／ｓ。航天器姿态控制执行器的最
大控制力矩为ｕｍａｘ＝０１Ｎ·ｍ。

航天器在轨过程中受到的干扰力矩［７］为

Ｔｄ＝
４＋０．２ｓｉｎ（０．０１πｔ）
５＋０５ｓｉｎ（０．０１πｔ）
４＋０．２ｓｉｎ（０．０１πｔ









）
×１０－３Ｎ·ｍ

（４６）
控制器参数选取为：Ｋ＝ｄｉａｇ（［０．１，０１，０１］），

Ｋ１＝ｄｉａｇ（［００９，００９，００９］），Ｋ２＝ｄｉａｇ（［０２７，
０２７，０２７］），ｌ＝０９８，φ１＝０９８，φ２＝０９，λ１＝
００５，α０＝５，η^（０）＝０。

仿真结果如图１～５所示。从图１和图２可
以看出，自适应二阶终端滑模控制器能够在６５ｓ
内实现航天器的姿态机动，姿态角和姿态角速

度均收敛到０附近。从图３可以看出，执行器输
出力矩在最大控制力矩范围内，到达稳定状态

后，没有出现抖振。从图４和图５可以看出，一
阶 ＴＳＭ滑模面和二阶 ＴＳＭ滑模面均能在有限
时间内收敛到０附近。仿真结果表明本文设计
的自适应二阶终端滑模控制器能够有效完成航

天器姿态机动控制任务，实现有限时间稳定的

同时保证控制器的鲁棒性，提高航天器姿态机

动的可靠性。

图１　姿态角误差曲线
Ｆｉｇ．１　Ｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

图２　姿态角速度误差曲线
Ｆｉｇ．２　Ｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｓｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

·９·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

图３　控制力矩变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅ

图４　一阶ＴＳＭ滑模面变化曲线
Ｆｉｇ．４　ＣｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒＴＳＭｓｕｒｆａｃｅ

图５　二阶滑模面变化曲线
Ｆｉｇ．５　ＣｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒＴＳＭｓｕｒｆａｃｅ

６　结论

设计了一种自适应二阶终端滑模控制器。该

控制器不仅能够保证系统状态在有限时间内收敛

到平衡点，而且能够有效抑制系统的抖振。自适

应估计参数的引入能够有效补偿系统未建模特性

的影响，实现对外部干扰的抑制，提高系统的鲁棒

性。将本文提出的控制方法应用于航天器姿态机

动控制，仿真结果表明该方法能够有效实现姿态

机动，而且具有很好的鲁棒性，有着广阔的应用

前景。
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应容错控制［Ｊ］．宇航学报，２０１２，３３（４）：４２６－４３５．
ＺＨＡＯＬｉｎ，ＹＡＮＸｉｎ，ＨＡＯＹｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｆａｕｌｔ
ｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇ
ｍｏｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，３３（４）：４２６－
４３５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
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