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摘要　 研究了用于航天器平移及姿态机动的自适应终端滑模控制方法．通过在广义准坐标下建立拉格朗日

方程得到了刚体航天器平移及姿态耦合运动的动力学方程．能对存在模型不确定性和环境扰动下的航天器

实现平移和姿态机动．该自适应过程包括对不确定性和干扰的估计、有效抑制传统滑模控制的抖振现象．利

用李雅普诺夫稳定性理论证明了控制器的可达性和稳定性．通过航天器的位置以及姿态跟踪的数值仿真，验

证了所设计控制器的有效性和准确性．
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引言

现代航天器大角度姿态机动及轨道机动往往

是以六个自由度的平动及姿态运动建模．此时系统

的非线性运动方程中六个自由度的平动和旋转运

动是动态耦合、高度非线性的． 而且，未知的环境力

矩会对航天器产生外部扰动，机动时的燃料晃动和

消耗会使航天器的惯性矩阵和质量特性发生变化，
导致参数不确定．因此，控制系统应该能够考虑外

部干扰并适应质量分布的变化［１－３］ ．
自适应控制器能够修正自身特性以适应运动

及扰动动态特性变化［４］ ．由于现代航天器控制系统

存在参数不确定及外部干扰，因而自适应控制器具

有重要的实际意义．许多应用中（如轨道和大角度

机动），航天器的惯性矩阵可能存在较大的模型误

差，因此提出了自适应控制．机动过程中，系统的惯

量矩阵将由于燃料消耗（或者燃料晃动及流体结构

耦合动力学［１－３］ ）或部件连接的改变而发生变化，
因此控制器的设计必须有效克服这种变化对航天

器的影响．自适应反馈控制可以解释并解决航天器

跟踪目标轨道的问题［３］ ．由于控制律具有六阶动态

补偿器形式，因而无需知道航天器惯量或者质心位

置．文献［５］研究了具有惯性不确定性及外部干扰

的非线性航天器系统的姿态稳定问题．在应用滑模

控制器控制闭环系统的状态变量时，需要自适应律

预估干扰．对具有执行偏差及质量未知的刚体航天

器整体平移及旋转的有限时间控制问题采用了反

演鲁棒自适应控制方法［６］ ．
本文对航天器的耦合平移及姿态动力学进行

了动力学和运动学描述，并将无奇异问题的四元数

用于姿态运动学．应用自适应终端滑模控制器驱动

航天器在有限时间内（非渐进式）到达目标轨道．所
提出的设计方案具有快速机动响应性，并且对于模

型的不确定性及环境扰动具有很好的鲁棒性．利用

李雅普诺夫稳定性理论证明了控制器的可达性及

稳定性．最后通过数值仿真验证了控制器的效率和

准确性．

１　 航天器耦合平移及姿态动力学方程

首先根据所要建立的耦合动力学模型选择坐

标系，如图 １ 所示．直角坐标系 ＥＸＩＹＩＺＩ 为原点在 Ｅ
点的惯性参考系．直角坐标系 ＯＸｓＹｓＺｓ 为固定在航

天器刚体上的随体坐标系，其原点为主刚体质心，
Ｒ 是在坐标系 ＥＸＩＹＩＺＩ 中所表示的从 Ｅ 到 Ｏ 的矢

径．参考坐标系下的航天器姿态是由方向余弦矩阵

或者欧拉角定义的．本文中，欧拉角被定义为关于

刚体轴的旋转角，其中：θｘ，θｙ，θｚ 分别是绕轴 Ｘｓ，
Ｙｓ，Ｚｓ 的旋转角．坐标系变换矩阵按照 ＯＸｓ→ＯＹｓ→
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ＯＺｓ 的顺序．因而得到坐标系 ＥＸＩＹＩＺＩ 和 ＯＸｓＹｓＺｓ

的坐标系变换矩阵为：

Ｃ＝

ｃｙｃｚ ｃｘｓｙ＋ｓｘｓｙｃｚ ｓｘｓｚ－ｃｘｓｙｃｚ
－ｃｙｓｚ ｃｘｃｚ－ｓｘｓｙｓｚ ｓｘｃｚ＋ｃｘｓｙｓｚ
ｓｙ －ｓｘｃｙ ｃｘｃｙ
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（１）
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（２）

其中：ｓｋ ＝ｓｉｎθｋ，ｃｋ ＝ｃｏｓθｋ ．自由指标 ｋ 表示固定于主

刚体的坐标．
Ｖ＝Ｃ·Ｒ̇ （３）
ω＝Ｄ·θ̇ （４）
Ｖ，ω 分别是航天器相对于惯性系的速度和角

速度（角速度表示为准坐标的时间导数以及坐标转

化矩阵的积） ．

图 １　 航天器系统的示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｓｙｓｔｅｍ

根据一般准坐标系下的拉格朗日方程，得到航

天器六自由度平移和姿态运动的动力学方程［７］ ．
ｄ
ｄｔ

∂Ｌ
∂Ｖ{ } ＋ω× ∂Ｌ

∂Ｖ{ } －Ｃ ∂Ｌ
∂Ｒ{ } ＝ ｆ＋ｄｆ （５）

ｄ
ｄｔ

∂Ｌ
∂ω{ } ＋Ｖ× ∂Ｌ

∂Ｖ{ } ＋ω× ∂Ｌ
∂ω{ } －（ＤＴ）－１ ∂Ｌ

∂θ{ } ＝ｕ＋ｄｕ （６）

Ｌ 表示拉格朗日函数． ｆ 和 ｕ 分别是控制力和

力矩．ｄｆ 和 ｄｕ 分别是外部干扰力和力矩．符号×表

示作用于向量 ω＝［ωｘωｙωｚ］ Ｔ 的运算：

ω× ＝

０ －ωｚ ωｙ

ωｚ ０ －ωｘ

－ωｙ ωｘ ０

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

方程（５）和（６）可以写成如下形式：

ｍＶ̇＝ －ｍω×Ｖ＋ｆ＋ｄｆ （７）
Ｊω̇＝ －ω×Ｊω＋ｕ＋ｄｕ （８）
ｍ 和 Ｊ 分别为主刚体的质量和惯性矩阵．耦合

系统的状态向量（或广义坐标系） 可表示为 Ｚ ＝
［Ｒｘ，Ｒｙ，Ｒｚ，θｘ，θｙ，θｚ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ，ωｘ，ωｙ，ωｚ］ Ｔ，耦合动

力学和运动学方程（３），（４），（５）和（６）可以利用

四阶的龙格库塔法联合求解．
方程（３）和方程（４）用欧拉角描述了航天器的

姿态动力学方程．欧拉角具有最小尺度的优点，但
是存在计算量大及奇异性问题．本文采用四元数对

刚体航天器进行了全局姿态描述．欧拉角转换为四

元数的关系式如下［８］：
ｑ１ ＝Ｓｘ ／ ２Ｃｙ ／ ２Ｃｚ ／ ２＋Ｃｘ ／ ２Ｓｙ ／ ２Ｓｚ ／ ２

ｑ２ ＝ －Ｓｘ ／ ２Ｃｙ ／ ２Ｓｚ ／ ２＋Ｃｘ ／ ２Ｓｙ ／ ２Ｃｚ ／ ２

ｑ３ ＝Ｓｘ ／ ２Ｓｙ ／ ２Ｃｚ ／ ２＋Ｃｘ ／ ２Ｃｙ ／ ２Ｓｚ ／ ２

ｑ４ ＝ －Ｓｘ ／ ２Ｓｙ ／ ２Ｓｚ ／ ２＋Ｃｘ ／ ２Ｃｙ ／ ２Ｃｚ ／ ２

ì

î
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ï
ï
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（９）

Ｓ ｊ ／ ２ ＝ｓｉｎ（θ ｊ ／ ２）， Ｃ ｊ ／ ２ ＝ｃｏｓ（θ ｊ ／ ２）， ｊ＝ ｘ，ｙ，ｚ．
ｑ＝［ｑｖ；ｑ４］ ＝［ｑ１，ｑ２，ｑ３，ｑ４］ Ｔ 是航天器姿态的四元

数，它们之间的关系式：ｑ２
１＋ｑ２

２＋ｑ２
３＋ｑ２

４ ＝ １．此外，θｉ→０
时，ｑ１→０，ｑ２→０，ｑ３→０，ｑ４→１．因而，航天器系统的

姿态可以用以下运动学方程来描述［９］ ．

ｑ̇ｖ ＝
１
２
（ｑ４Ｉ３＋ｑ

×
ｖ ）ω （１０ａ）

ｑ̇４ ＝ － １
２
ｑＴ
ｖω （１０ｂ）

Ｉ３ 是三阶的单位矩阵．因此方程（３），（１０），
（７）和（８）构成了一组航天器耦合平移及姿态动力

学的运动学及动力学方程．

２　 航天器平移和姿态机动的控制策略设计

本节所设计的控制器是为航天器在参数不确

定性及外部干扰下的运动提供鲁棒自适应控制．控
制任务可以简单概述为：对于初始状态 Ｒ（ ｔ０） ＝
Ｒ（０）＝ Ｒ０（位置）以及 θ（ ｔ０）＝ θ（０）＝ θ０（姿态）的
航天器，所设计的控制律能够驱使闭环耦合的航天

器系统在 ｔ→Ｔ 时，状态（３）、（１０）、（７）和（８）为零．
其中 Ｔ 是收敛时间．可以表示为：

ｌｉｍＲ０
ｔ→Ｔ

＝ ０，ｌｉｍＶ
ｔ→Ｔ

＝ ０，ｌｉｍｑ
ｔ→Ｔ

＝ ０，ｌｉｍω
ｔ→Ｔ

＝ ０ （１１）

在给出控制设计之前，首先给出一些与设计控

制方法相关的引理．
引理 １［１０］ 　 如果 α∈（０，１），那么下列不等式

成立：

３３３
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∑
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ｉ ＝ １
ｘｉ
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è
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３

ｉ ＝ １
ｘｉ

２ ö

ø
÷

（１＋α） ／ ２

（１２）

引理 ２［１０］ 　 对任意实数 ｉ＝ １，…，ｎ，并且 ０＜α＜
１，下列等式成立：

ｘ１ ＋…＋ ｘｎ( ) α≤ ｘ１
α＋…＋ ｘｎ

α

（１３）
引理 ３［１１］ 　 设 Ｖ（ｘ）是一个 Ｃ１ 光滑正定函数

（定义 Ｕ⊂Ｒｎ），并且 Ｖ̇（ｘ） ＋λＶａ（ ｘ）是一个半负定

函数，其中 Ｕ⊂Ｒｎ，α∈（０，１），λ∈Ｒ＋，存在区间 Ｕ０

⊂Ｒｎ，对于任意从 Ｕ０⊂Ｒｎ 起始的 Ｖ（ｘ）在有限时间

内能达到 Ｖ（ｘ）≡０．此外，如果 Ｔｍａｘ是达到 Ｖ（ｘ）≡０
需要的时间，那么：

Ｔｍａｘ≤
Ｖ１－α（ｘ０）
λ（１－α）

（１４）

其中 Ｖ（ｘ０）是 Ｖ（ｘ）的初始值．
引理 ４［１２］ 　 快速终端滑模形式的有限时间稳

定的李雅普诺夫函数展开形式给出如下：
Ｖ̇（ｘ）＋λ１Ｖ（ｘ）＋λ２Ｖα（ｘ）≤０ （１５ａ）

其中 λ１＞０，λ２＞０，０＜α＜１，稳定时间为：

Ｔｍａｘ ＝
１

λ１（１－α）
ｌｎ

λ１Ｖ１－α（ｘ０）＋λ２

λ２
（１５ｂ）

对于航天器轨道控制，航天器轨道的终端滑模

面（或切换面）设为：
Ｓ１ ＝ＣＴＶ＋κ１Ｒ＋κ２ｓｉｇ（Ｒ） ｒ （１６）

其中 Ｓ１ ＝ ［Ｓ１ｘ，Ｓ１ｙ，Ｓ１ｚ］ Ｔ，κ１ ＞０，κ２ ＞０，０＜ｒ＜１．函数

ｓｉｇ （·） Ｐ 定 义 为： ｓｉｇ （ ｘ ） ｐ ＝
ｘ１

ｐｓｉｇｎ（ｘ１），…， ｓｎ ｐｓｉｇｎ（ｘｎ）[ ] Ｔ，当在滑模面

Ｓ１ ＝ ０ 上时，得到：
Ｖ＝Ｃ －κ１Ｒ－κ２ｓｉｇ（Ｒ） ｒ[ ] （１７）
为证明滑模面的可达性，李雅普诺夫函数为：

Ｖ１ ＝
１
２
ｍＲＴＲ （１８）

求导得到：
Ｖ̇１ ＝ ｍＳ１

Ｔ Ｓ̇１

＝ ｍＳ１
Ｔ ＣＴＶ̇ ＋ κ １Ｒ̇ ＋ κ ２ｒｄｉａｇ（ Ｒ ｒ－１） Ｒ̇( )

＝ － κ １ｍＲＴＲ － κ ２ｍ Ｒ ｒ＋１

≤－ ２κ １Ｖ１ － κ ２ｍ ∑
３

ｉ ＝ １
Ｒ ｉ

２( )
ｒ＋１
２

＝ － ２κ １Ｖ１ － κ ２ｍ
１－ｒ
２ Ｖ１

ｒ＋１
２ ＜ ０

由于 ０＜ｒ
＋１
２

＜１，所以根据引理 ３ 得到航天器

位置可在有限时间内从初始 Ｒ（ ｔ０）到达 Ｒ（ ｔ）＝ ０，

最长时间为：

（Ｔ１）ｍａｘ≤
１

κ１（１－ｒ）
ｌｎ

２κ１Ｖ（１－ｒ） ／ ２（Ｒ（ｔ０））＋κ２ｍ
１－ｒ
２

κ２ｍ
１－ｒ
２

（１９）

定理 １　 由方程（３）、（７）得到的滑模面，控制

器（２０）能使闭环系统的轨迹在有限时间内达到该

滑模面的邻域，并且最终收敛至原点．
ｆ＝Ｃ －κ３Ｓ１－κ４ｓｉｇ（Ｓ１） ｒ[ ] －

ｓｉｇｎ（Ｓ１） μ ｍ Ｖ ＋Ｆ[ ] （２０）
μ＝ －ω×＋κ１Ｉ３＋κ２ｒｄｉａｇ（ Ｒ ｒ－１）( ) ，κ３＞０，κ４＞０，

向量 ｘ∈Ｒｎ 的范数定义为 ｘ ＝ ｘＴｘ ．
控制器的稳定性证明过程参考文献［１３］ ．
类似的，根据引理 ３，得到航天器轨道终端滑

模面由 Ｓ１（ ｔ０）到达 Ｓ１（ ｔ）＝ ０ 的最长时间为：

（Ｔ２）ｍａｘ≤
ｍ

κ３（１－ｒ）
ｌｎ

２κ３Ｖ（１－ｒ） ／ ２（Ｓ１（ｔ０））＋２κ４ｍ
－（１＋ｒ） ／ ２

２κ４ｍ（１－ｒ） ／ ２

（２１）
为了抑制控制器的抖振，用饱和函数代替方程

（２０）的符号函数，控制器转换为：
ｆ＝Ｃ －κ３Ｓ－κ４ｓｉｇ（Ｓ） ｒ[ ] －

ｓａｔ（Ｓ，ｅ） μ ｍ Ｖ ＋Ｆ[ ] （２２）
ｅ＝［ｅ１，ｅ２，ｅ３］为约束抖振的符号函数：

ｓａｔ Ｓｉ，ｅｉ[ ] ＝
ｓｉｇｎ Ｓｉ( ) ， Ｓｉ ＞ｅｉ

Ｓｉ ／ ｅｉ， Ｓｉ ≤ｅｉ
{ （２３）

在质量变化以及存在外部干扰的情况下，控制器

（２１）可使系统由初始状态（３）和（７）在有限时间内达

到初始状态．但是该控制器存在两个缺点：（１）干扰

ｄｆ 的上限 Ｆ 在实际系统中可能未知．（２）控制器涉

及矩阵范数 μ 的计算使得计算控制输入需要更多

时间．因此，基于控制器（２１）提出以下自适应控制

方案：
ｆ＝Ｃ －κ３Ｓ１－κ４ｓｉｇ（Ｓ１） ｒ[ ] －

ｓａｔ（Ｓ１，ｅ） ｍ^（ ｔ） Ｖ ＋ｆ^（ ｔ）[ ]

ｍ^·（ ｔ）＝ －ζ０ｍ^（ ｔ）＋ Ｓ１

ｆ^
·
（ ｔ）＝ －ζ１ ｆ^（ ｔ）＋ Ｓ１ Ｖ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２４）

ζ０＞０，ζ１＞０．该控制器效率及可行性的证明参考

文献［１３］ ．该控制方案具有两个特点：（１）控制器不

依赖于质量 ｍ，因而可以应用于存在多个未知 ｍ 的

航天器系统，并且可以利用自适应方法估计扰动上

限．（２）算法计算简单，不包括任何矩阵范数的计算．
由于驱动发动机控制力的大小通常是有限的，

４３３
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为了避免过控制并节约能量，与坐标状态参数增益

系数的直接相关量应该大于坐标状态参数间接相

关量，即：κ１ ＞κ２，κ３ ＞κ４ ．此外，当驱动力变化过快

时，会引起液体燃料晃动或者挠性附件的振动力，
这将会显著影响航天器的姿态和轨道，最终导致航

天器控制器失效．因此，所有控制器的增益系数必

须选择一些较小的值．
对于考虑惯性不确定性以及外界干扰的航天

器姿态控制，根据参考文献［１５］最终给出快速终

端滑模控制器（ＡＦＴＳＭ）如下：
Ｓ２ ＝ω＋λ１ｑｖ＋λ２ｓｉｇ（ｑｖ） ｐ

ｕ＝ －σｓｉｇ（Ｓ） ｐ－ｓｉｇｎ（Ｓ） ｃ^（ ｔ）＋ｋ^３（ ｔ） ω[ ]

ｃ^·（ ｔ）＝ ｐ０ －ε０ ｃ^（ ｔ）＋ Ｓ[ ]

ｋ^
·

３（ ｔ）＝ ｐ１ －ε１ ｋ^３（ ｔ）＋ Ｓ ω[ ]

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２５）
Ｓ＝［Ｓ２ｘ，Ｓ２ｙ，Ｓ２ｚ］ Ｔ∈Ｒ３，λ１ ＞０，λ２ ＞０，０＜ｐ＜１，

σ＝ｄｉａｇ σ１，σ２，σ３[ ] ，σｉ＞０．

３　 数值模拟与讨论

本节对刚体航天器的平移和姿态机动问题进

行了仿真，证明了滑模控制器（２４）和（２５）的作用．
在仿真中使用的是文献［５，１４］中的航天器模型，
其中航天器参数：

Ｊ＝
１０００ －５０ －１０
－３０ １０００ －４０
－２０ －４０ ８００

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｋｇ·ｍ２，ｍ＝ １００ｋｇ．

航天器机动的初始条件和期望的最终状态如

表 １ 所示．
表 １　 航天器机动的初始状态及目标状态

Ｔａｂｌｅ １　 Ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｅｓｉｒｅｄ ｆｉｎａｌ ｓｔａｔｅｓ

ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ

ｉｎｉｔｉａｌ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｄｅｓｉｒｅｄ ｆｉｎａｌ ｓｔａｔｅｓ

Ｒ（０）＝ ［－１０，１０，２０］ Ｔｍ， Ｒｄ ＝［０，０，０］ Ｔｍ，

Ｖ（０）＝ ［０，０，０］ Ｔｍ ／ ｓｅｃ， Ｖｄ ＝［０，０，０］ Ｔｍ ／ ｓｅｃ，

ｑ（０）＝ ［０．３，－０．２，－０．３，０．８９３］ Ｔ， ｑｄ ＝［０，０，０，１］ Ｔ，

ω（０）＝ ［０．０１，－０．０２，０．０１］ Ｔ ｒａｄ ／ ｓｅｃ， ωｄ ＝［０，０，０］ Ｔ ｒａｄ ／ ｓｅｃ．

给出不确定参数为：
　 ΔＪ＝ｄｉａｇ［ｓｉｎ（０．１ｔ），２ｓｉｎ（０．２ｔ），３ｓｉｎ（０．３ｔ）］ｋｇ·ｍ２

（２６）
Δｍ＝ ５ｓｉｎ（０．５ｔ）ｋｇ （２７）
外部干扰力及力矩为：

ｄｆ（ ｔ）＝ １０

ｓｉｎ（ π
１００

ｔ）

（ ２π
１００

ｔ）

（ ３π
１００

ｔ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

＋１０
δ（１８０，２）
δ（１９０，２）
δ（２００，２）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｎ （２８）

ｄｕ（ｔ）＝ ０．５

ｓｉｎ（ π
１００

ｔ）

（ ２π
１００

ｔ）

（ ３π
１００

ｔ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

＋０．５
δ（１８０，２）
δ（１９０，２）
δ（２００，２）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｎ·ｍ （２９）

其中，δ（ ｔｉ，Δｔｉ）表示在时间 ｔｉ 开始作用的幅值为

１，宽度为 Δｔｉ 秒的脉冲扰动．
选择控制器的控制参数为： ｋ１ ＝ ０． ０２， ｋ２ ＝

０．００１，ｋ４ ＝ ０．２５Ｉ３，ｋ３ ＝ ０．２Ｉ３，ｒ ＝ ０．７，ζ０ ＞５０，ζ１ ＞７０，

ｍ^（０）＝ ０，ｆ^（０）＝ ０，ｐ＝ ０．６，σ＝ ０．１ｍＩ３，ε０ ＝ ε１ ＝ ０．２，

ｃ^（０）＝ ｋ^（０）＝ ０，Ｉ３ 表示 ３×３ 的单位矩阵．
数值模拟结果如图 ２～１０ 所示．航天器的位置及

平移速度随时间变化趋势如图 ２ 和 ３ 所示．航天器欧

拉角变随时间变化趋势如图 ４ 所示．姿态速度和角

的四元素随时间变化趋势如图 ５ 和 ６ 所示．图 ７ 和图

８ 分别显示了航天器平移和机动的控制力和力矩输

入．图 ９ 和 １０ 给出了滑模面随时间变化趋势．

图 ２　 航天器位置随时间变化趋势

Ｆｉｇ．２　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ３　 航天器平移速度随时间变化趋势

Ｆｉｇ．３　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ４　 航天器欧拉角随时间变化趋势

Ｆｉｇ．４　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ Ｅｕｌｅｒ ａｎｇｌｅｓ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
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图 ５　 航天器角速度随时间变化趋势

Ｆｉｇ．５　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ６　 航天器四元数随时间变化趋势

Ｆｉｇ．６　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ７　 航天器控制力矩输入随时间变化趋势

Ｆｉｇ．７　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｉｎｐｕｔ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ８　 航天器控制力输入随时间变化趋势

Ｆｉｇ．８　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒｃｅ ｉｎｐｕｔ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ９　 航天器平移控制的滑模面随时间变化趋势

Ｆｉｇ．９　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｓｌｉｄｉｎｇ ｓｕｒｆａｃｅ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ

图 １０　 航天器姿态控制的滑模面随时间变化趋势

Ｆｉｇ．１０　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｓｌｉｄｉｎｇ ｓｕｒｆａｃｅ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

如图 ２、图 ３ 所示，５０ 秒后的位置和平移速度

收敛到零．图 ４～６ 显示 ３５ 秒后欧拉角，角速度及四

元数收敛到零．外部干扰和惯性不确定性的影响已

被有效地抑制并且轨迹是光滑的．根据图 ７ 和图 ８
可以得到在 １８０，１９０ 和 ２００ 秒干扰力和力矩的影

响．显然所设计的控制器有较好的抗干扰能力．尽管

计入了脉冲和正弦干扰，它仍实现了良好的位置和

姿态动力学响应．干扰模型（２８）和（２９）包括正弦

脉冲和脉冲干扰．一般情况下，脉冲干扰对系统响

应有很大的影响［１４］ ．因此，所提出的自适应终端滑

模控制有效地抑制了这种干扰在平移和姿态机动

中的影响．这也表明所提出的控制器能在 ｔ ＝ ０ 时使

滑模面几乎同时达到 Ｓ＝ ０．仿真结果表明本文所设

计的控制方案对于航天器的位置和姿态跟踪机动

非常有效．

４　 结论

本文介绍了自适应终端滑模控制器．它可以用

来控制航天器有限时间收敛的平移和姿态机动，并
能抑制不必要的抖振．利用控制律预估干扰和惯性

的不确定，该控制方案无需知道干扰和惯性矩阵．
这种自适应终端滑模控制方法不仅对于参数不确

定具有鲁棒性而且具有较好的抗干扰能力．即使考

虑脉冲和正弦扰动仍具有良好的位置和姿态动力

学响应．通过列举控制具有耦合平移和姿态机动的

航天器的例子，给出了控制器的效率和精度，并进

行了验证与数值仿真．
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