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SGCMGs驱动的挠性航天器有限时间自适应鲁棒控制

王 璐 1 郭 毓 1 吴益飞 1

摘 要 针对挠性航天器系统中同时存在单框架控制力矩陀螺群 (Single gimbaled control moment gyroscopes, SGCMGs)

摩擦非线性、电磁干扰力矩、惯量摄动以及外部干扰等问题, 提出了一种有限时间自适应鲁棒控制 (Finite-time adaptive

robust control, FTARC) 方法. 针对系统中存在未知参数的情况, 分别设计自适应更新律, 使得控制器的设计不依赖参数信

息, 同时减小外部干扰对系统的不利影响. 应用 Lyapunov 稳定性理论证明了闭环系统姿态角误差和姿态角速度误差可在有限

时间内收敛到原点附近的邻域内. 仿真结果表明, 所提控制律可实现挠性航天器姿态快速机动, 并获得甚高指向精度.
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Finite-time Adaptive Robust Control for SGCMGs-based Flexible Spacecraft

WANG Lu1 GUO Yu1 WU Yi-Fei1

Abstract A finite-time adaptive robust attitude controller is proposed for the flexible spacecraft, in which the friction

nonlinearity and electromagnetic disturbance in the single gimbaled control moment gyroscopes (SGCMGs), inertia per-

turbation and external disturbance exist. Adaptive laws are designed to cope with the unknown parameters and the

controller can be designed, regardless of the information of the parameters. The adverse effect of external disturbance on

the system is reduced. By means of Lyapunov stability theory, it has been proved that the error of the attitude angle and

attitude angular velocity can converge to a small neighborhood containing origin. The simulation results show that, with

the presented controller, the fast attitude maneuver with high precision can be achieved.

Key words Single gimbaled control moment gyroscopes (SGCMGs), flexible spacecraft, finite-time adaptive robust

control (FTARC), uncertainties
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单框架控制力矩陀螺群 (Single gimbaled con-
trol moment gyroscopes, SGCMGs) 由于其质量
轻、输出力矩大、功耗低等优点, 作为执行机构已广
泛应用于航天器姿态控制中. 然而, 尽管 SGCMGs
等空间设备的组装和测试过程都很精密和规范, 在
执行姿态机动任务时, SGCMGs 不可避免地会受到
一些非线性干扰力矩的影响, 如 SGCMGs 轴承摩
擦和电磁干扰力矩等. 这会使执行机构输出力矩精
度受到影响进而影响航天器姿态控制性能. 此外, 由
于挠性航天器通常采用中心刚体加挠性附件的结构,
刚体与挠性附件的强耦合效应会影响航天器的姿态

控制性能. 航天器燃料的消耗和附件的伸缩等也会
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引起惯量的变化, 同时航天器系统还会受到外部干
扰力矩的影响. 这些因素均对航天器控制性能的提
升带来一定难度. 因此, 需要设计鲁棒控制律, 减小
航天器和执行机构的不确定性及外部干扰等问题对

系统的影响, 满足挠性航天器高性能姿态控制的要
求.
近年来, 国内外学者针对挠性航天器姿态控制

系统中惯量摄动、刚挠耦合及外部干扰等问题开展

了大量研究工作[1−4], 取得很大进展. 然而, 已有的
研究大多假设所设计的控制器输出直接作用于航天

器对象上. 在控制精度要求不高的情况下, 这些方
法能够满足一定的控制需求, 但在更高精度控制目
标下仍具有一定局限性. 为了进一步提高姿态控制
精度, 对执行机构中固有的摩擦非线性和扰动力矩
等因素的研究越来越受重视. 针对 SGCMGs 所受
非线性摩擦力矩及干扰力矩等问题, 文献 [5−8] 从
SGCMG 框架伺服系统控制角度, 对其所受干扰力
矩进行建模与分析, 并设计扰动力矩观测器及终端
滑模变结构控制器等, 实现框架伺服系统的高精度
跟踪控制, 提高系统的力矩输出精度. 文献 [9] 研究
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了基于 LuGre模型的摩擦非线性对航天器姿态控制
的影响. 文献 [10] 设计了一种非线性自适应姿态控
制器来估计和补偿 SGCMGs 中的动摩擦环节. 文
献 [11] 设计了一种自适应控制器来减小航天器惯
量、变速控制力矩陀螺框架和转子惯量不确定性问

题对系统的影响. 文献 [12] 通过对基于 LuGre 模
型的 SGCMGs 摩擦非线性力矩进行分析, 提出了
一种鲁棒自适应姿态控制律, 减小了摩擦非线性力
矩对系统的影响并进一步提高了姿态控制精度. 文
献 [13−15] 针对反作用飞轮中的摩擦非线性问题,
设计了鲁棒自适应控制器及有限时间角速度观测

器, 对摩擦非线性进行估计和补偿, 为 SGCMGs 中
摩擦问题的研究提供了借鉴. 针对 SGCMGs 中电
磁扰动力矩对系统的影响, 文献 [16] 建立了框架角
谐波正弦函数形式的电磁扰动力矩模型, 并针对变
周期干扰力矩提出一种干扰抑制滤波器. 电磁扰动
力矩会严重影响 SGCMGs 力矩输出精度, 给航天
器姿态机动控制带来了巨大的挑战, 针对以上形式
的电磁扰动力矩及航天器惯量不确定性等问题, 文
献 [17] 提出了一种自适应神经网络控制器, 然而在
SGCMGs 动力学中并未考虑 SGCMGs 摩擦非线
性力矩对航天器系统的影响. 由于 SGCMGs 力矩
输出精度与航天器姿态机动精度密切相关, 因此全
面地考虑 SGCMGs 动力学中存在的非线性问题是
十分必要的.
本文主要针对 SGCMGs 电磁扰动力矩对航天

器姿态控制系统影响进行研究, 同时为减小航天器
惯量不确定性、刚挠耦合、及外部干扰上界未知等

对系统的不利影响, 为进一步提高系统误差收敛的
快速性, 设计一种基于终端滑模的有限时间自适
应鲁棒控制 (Finite-time adaptive robust control,
FTARC) 算法. 基于 Lyapunov 理论证明了航天器
姿态角误差和姿态角速度误差在有限时间内收敛到

原点附近的邻域内.

1 基于 SGCMGs的挠性航天器动力学模型

及控制目标

1.1 挠性航天器姿态模型

采用四元数法描述的航天器姿态运动学方程

为[18]

q̇qq =
1
2

[
q4I3 + q×v
−qqqT

v

]
ω (1)

其中, qqq = [qqqT
v q4]T, qqqv = [q1 q2 q3]T, 且 q×v 是 qqqv

的斜对称矩阵, 即

q×v =




0 −q3 q2

q3 0 −q1

−q2 q1 0


 (2)

ω ∈ R3×1 为航天器本体坐标系相对于惯性坐标系

的角速度矢量. 期望姿态四元数和姿态角速度分别
为 qqqd 和 ωd, 定义姿态误差四元数 eee = qqq−1

d ⊗ qqq =
[qqqT

ev qe4]T.
{

q̇qqev = 1
2
[qe4I3 + q×ev]ωe

q̇e4 = − 1
2
qqqT

evωe

(3)

其中, ωe = ω − ωr 为角速度误差, ωr = R̃ωd, R̃

为基于四元数描述的姿态变换矩阵.
SGCMGs 驱动的挠性航天器姿态动力学方程

和挠性附件振动方程分别为[18]

Jω̇ + ω×Jω + CTη̈ = TTT cmg + TTT d (4)

η̈ + 2ζΛη̇ + Λ2η = −Cω̇ (5)

其中, J ∈ R3×3 为正定对称的转动惯量矩阵, ω̇ 为

航天器角加速度, ω× 为 ω 斜对称阵; C ∈ Rn×3 为

航天器本体与挠性附件的耦合阵；η ∈ Rn×1 为挠性

附件的模态坐标; TTT d ∈ R3×1 为空间环境的干扰力

矩; ζ ∈ Rn×n 为挠性附件的阻尼比矩阵; Λ ∈ Rn×n

为挠性附件的模态频率矩阵. SGCMGs 的输出力矩
TTT cmg ∈ R3×1 作为航天器姿态机动的控制力矩.

1.2 带有摩擦非线性和电磁干扰的金字塔构型

SGCMGs动力学模型

本文采用金字塔构型的 SGCMGs 陀螺群作为
挠性航天器执行机构. SGCMGs 中存在诸多非线性
因素, 其中影响力矩输出的扰动力矩主要为摩擦力
矩及脉动力矩. SGCMGs 动力学模型为

TTT cmg = −ḣcmg − ω×hcmg −AFFF f + AFFF d (6)

其中, hcmg 为 SGCMGs 角动量; ḣcmg 为框架角速

度; ḣcmg = haAδ̇ 为角动量变化率, ha 为各陀螺单

位角动量幅值; A ∈ R3×4 为雅可比矩阵, 其表达式
如式 (7) 所示[19].

A =



− cos δ1 cos β sin δ2 cos δ3 cos β − sin δ4

− sin δ1 − cos δ2 cos β sin δ3 cos δ4 cos β

cos δ1 sinβ cos δ2 sin β cos δ3 sinβ cos δ4 sinβ


 (7)
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倾斜角 β 为金字塔斜面与底面的夹角, δ = [δ1 δ2

δ3 δ4]T ∈ R4×1, δi (i = 1, 2, 3, 4) 为 SGCMG 框架
角.

注 1. 由式 (7) 可得, ‖A‖i∞ < Am, 其中, Am

为已知正数且 ‖ · ‖i∞ 表示矩阵诱导无穷范数.
SGCMGs摩擦力矩FFF f = [Ff1 Ff2 Ff3 Ff4]T ∈

R4×1 与框架角速度相关, 采用 LuGre 动态摩擦模
型的数学描述[20−21]





Fi = σ0zi + σ1żi + σ2δ̇i

żi = δ̇i − |δ̇i|zi

g(δ̇i)

σ0g(δ̇i) = Fc + (Fs − Fc)e
−

(
δ̇i
Vs

)2

(8)

其中, σ0 为鬃毛刚度系数, σ1 为鬃毛阻尼系数, σ2

为粘性摩擦系数, 三个系数未知. zi 为鬃毛平均变

形, δ̇i 为框架角速度, g(δ̇i) 为摩擦效应. Fc 为库仑

摩擦力矩, Fs 为最大静摩擦力矩, Vs 为 Stribeck 特
征速度.

单框架控制力矩陀螺中的电磁扰动力矩也是影

响力矩输出的不利因素. 该干扰力矩主要来自于扭
矩装置框架角速度测速计, 其形式与传感器干扰相
似. 尽管现在框架电速计等空间速度装置需要精心
手工安装和调试, 这种电磁扰动力矩在扭矩装置的
内部仍难以完全消除. SGCMGs 扰动力矩中的脉动
力矩 FFF d = [Fd1 Fd2 Fd3 Fd4]T ∈ R4×1 可表示为框

架角谐波的正弦函数形式, 与框架角速度和框架角
均相关, 表示为[16−17]

FFF d = KGEdδ̇ (9)

其中, 框架前馈环路增益 KG 未知, Ed =
diag{Ed1(δ1) Ed2(δ2) Ed3(δ3) Ed4(δ4)} 为 4 个框
架轴的干扰电压矩阵, 其中, Edi(δi), i = 1, 2, 3, 4,
形式为[18]

Edi(δi) =
10∑

n=1

{
1
n

sin(nδi) +
1

n + 1
cos(nδi)

}

(10)

进一步整理, 式 (6) 可写为

TTT cmg = −(haA + AFσ)δ̇ − ω×hcmg −Afff + AFFF d

(11)

其中, fff = [f1 f2 f3 f4]T, fi = σ0zi−σ1|δ̇i|zi/g(δ̇i),
i = 1, 2, 3, 4 且 Fσ = σI4, σ = σ1 +σ2. 由于摩擦力
矩有界[20], |fi| ≤ fm, fi 为未知正数. 由注 1 可得

‖Afff‖ ≤ ‖A‖i∞‖fff‖ ≤ 2Amfm (12)

1.3 控制目标

针对挠性航天器存在 SGCMGs 扰动力矩、惯
量摄动及外部时变干扰的情况, 为实现高精度快速
姿态机动, 设计有限时间自适应鲁棒姿态控制器, 系
统结构如图 1 所示.
选取辅助变量为

rrr = ωe + k1qqqev + k2fff(qqqev, l) (13)

快速非奇异终端滑模面为ωe +k1qqqev +k2fff(qqqev, l) =
0, k1, k2 > 0, 令 ri = ωe + k1qev + k2|qei|lsgn(qei),
fff 函数定义如式 (14) (见本页下方). 式 (14) 中, l =
g/h, µ 为很小的正数, ζ1 = (2 − l)µl−1, ζ2 = (l −
1)µl−2, g 和 h 均为正奇数且满足 l ∈ (0, 1).
假设 1[22−23]. 定义 ddd = TTT d − CTη̈ 为总干扰,

则 ddd 满足 ‖ddd‖ ≤ b1 + b2‖ω‖2 且 b1, b2 > 0, ‖ · ‖ 表
示向量 2 范数. 因此可得不等式 ‖ddd‖ ≤ pmφ, 这里 φ

= 1 + ‖ω‖2 且未知 pm = max(b1, b2).
本文控制目标为: 针对式 (1)∼ (5) 描述的以

SGCMGs 为执行机构的挠性航天器系统, 当存在执
行机构扰动力矩、参数不确定性及外部干扰时, 在假
设 1 的条件下, 设计有限时间自适应鲁棒控制器, 使
得挠性航天器闭环控制系统姿态角和姿态角速度误

差在有限时间内收敛到原点附近的邻域内, 即

lim
t→T

‖qqqev(t)‖ ≤ Γa, lim
t→T

‖ωe(t)‖ ≤ Γb

其中, T 为收敛时间, Γa, Γb > 0.

2 挠性航天器有限时间自适应鲁棒控制

2.1 有限时间自适应鲁棒控制律设计

对式 (13) 进行求导可得

ṙrr = ω̇e + k1q̇qqev + k2ḟff(qqqev, l) (15)

其中

ḟff(qqqev, l) =



ldiag{|qe1|l−1, |qe2|l−1, |qe3|l−1}q̇qqev,

ri = 0或 ri 6= 0,

‖qei‖ ≥ µ

ζ1q̇qqev + 2ζ2×
diag{qe1sgn(qe1), qe2sgn(qe2), qe3sgn(qe3)}q̇qqev,

ri 6= 0, ‖qei‖ < µ

fff(qqqev, l) =

{
[|qe1|lsgn(qe1) |qe2|lsgn(qe2) |qe3|lsgn(qe3)]T, ri = 0或 ri 6= 0, ‖qei‖ ≥ µ (14a)

ζ1qqqev + ζ2diag{qe1sgn(qe1), qe2sgn(qe2), qe3sgn(qe3)}qqqev, ri 6= 0, ‖qei‖ < µ (14b)
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图 1 SGCMGs 驱动的挠性航天器姿态控制系统结构图

Fig. 1 Structure diagram of attitude control system for SGCMGs-based flexible spacecraft

对式 (15) 两边左乘 J 可得

Jṙrr = Jω̇ − Jω̇r + k1Jq̇qqev + k2Jḟff(qqqev, l) (16)

将式 (4) 代入上式可得

Jṙrr =− ω×Jω − Jω̇r + k1Jq̇qqev +

ddd + TTT cmg + k2Jḟff(qqqev, l) (17)

由于 J 中可能存在不确定性, 定义 θ̂J 为 θJ = [J11

J22 J33 J23 J13 J12] 的估计值. 定义 L: R3×1 →
R3×6 满足

LLL(A) =




a1 0 0 0 a3 a2

0 a2 0 a3 0 a1

0 0 a3 a2 a1 0


 (18)

其中, A = [a1 a2 a3]T, 因此有 Jaaa = L(A)θJ . 定
义

F1 =− L(ω̇r)− ω×L(ω) +

L(k1q̇qqev) + L(k2Jḟff(qqqev, l))

则由式 (11), 闭环控制系统方程 (17) 可写为

Jṙrr = F1θJ + ddd− (haA + AFFF σ)δ̇ −
ω×hcmg −Afff + AFFF d (19)

定义摩擦参数不确定性 θσ = σ, θ̂σ 为其估计值, 定
义估计误差 θ̃σ = θσ − θ̂σ. 未知框架闭环增益 θKG

= KG, θ̂KG
为其估计值, θ̃KG

= θKG
− θ̂KG

. FFF 2

= Aδ̇ 且 Ψ2 = Aθ̂σ, 则有 AFσδ̇ = FFF 2θσ 且 Ψ2δ̇ =
FFF 2θ̂σ. 同理, FFF 3 = AEdδ̇ 且 Ψ3 = θ̂KG

AEd, 则有
AθKG

Edδ̇ = FFF 3θKG
且 Ψ3δ̇ = FFF 3θ̂KG

. 令 B = Ψ2

− Ψ3 + haA, 可得

Jṙrr = F1θJ −FFF 2θσ + Aθ̂σδ̇ −Aθ̂σδ̇ +

FFF 3θKG
+ Aθ̂KG

Edδ̇ −Aθ̂KG
Edδ̇−

haAδ̇ −Afff + ddd− ω×hcmg =

F1θJ −FFF 2θσ + FFF 2θ̂σ + FFF 3θKG
−

FFF 3θ̂KG
− Ψ2δ̇ + Ψ3δ̇ − haAδ̇ −Afff +

ddd− ω×hcmg = F1θJ −FFF 2θ̃σ + FFF 3θ̃KG
−

(Ψ2 − Ψ3 + haA)δ̇ −Afff +

ddd− ω×hcmg = F1θJ −FFF 2θ̃σ + FFF 3θ̃KG
−

Bδ̇ −Afff + ddd− ω×hcmg (20)

设计基于终端滑模的有限时间自适应鲁棒控制

律

uuu = uuuc + uuur (21)

其中, uuuc 为自适应模型补偿项, uuur 为趋近控制项.
设计趋近控制项为

uuur = −k3rrr − k4fff1(rrr, l1)

fff1(rrr, l1) =
[|r1|l1sgn(r1) |r2|l1sgn(r2)

|r3|l1sgn(r3)
]T

(22)

其中, k3, k4 > 0, l1 = g1/h1, g1 和 h1 均为正奇数

且满足 l1 ∈ (0, 1).
令 θ̂1 和 θ̂2 分别为 pm, fm 估计值, 设计式 (21)

中的模型补偿项 uuuc 为

uuuc = −F1θ̂J + ω×hcmg − φθ̂1rrr

‖rrr‖+ σ1

− 2Amθ̂2rrr

‖rrr‖+ σ2

(23)

模型补偿项 uuuc 用于补偿系统惯量参数不确定性、

SGCMGs 摩擦力矩及总外部干扰. 其中

σ1 =
µa

1 + φ
, σ2 =

µb

1 + 2Am

(24)

这里 µa, µb 取很小的正数, 与系统稳态误差相关.
在不需要参数先验信息的情况下, 参数更新律

分别设计为




˙̂
θJ = ΓJFT

1 rrr − ΓJγJ θ̂J

˙̂
θσ = −ΓσFFF

T
2 rrr − Γσγσθ̂σ

˙̂
θKG

= ΓKG
FFFT

3 rrr − ΓKG
γKG

θ̂KG

˙̂
θ1 =

Γ1φ‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ1

− Γ1γ1θ̂1

˙̂
θ2 =

2Γ2Am‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ2

− Γ2γ2θ̂2

(25)
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其中, ΓJ , Γσ, ΓKG
, Γi, γi (i = 1, 2), γJ , γσ, γKG

均

为正系数.
本文金字塔构型 SGCMGs 采用加权伪逆操纵

律[19]

δ̇ = −WBT[BWBT]−1uuu (26)

其中

W = α




W1 α α α

α W2 α α

α α W3 α

α α α W4




Wi > 0 (i = 1, 2, 3, 4), α = α0 exp−k0D. D =
det(BBT) 为奇异度量. k0, α0 > 0.
注 2. 式 (26) 中的等效雅可比矩阵 B = Ψ2 −

Ψ3 + haA, 通过对摩擦参数不确定性 θσ 及未知框架

闭环增益 θKG
的估计, 来补偿 SGCMGs 部分摩擦

力矩及电磁干扰力矩.
基于 SGCMGs 的挠性航天器有限时间自适应

鲁棒控制器结构图如图 2 所示.

2.2 稳定性分析

在上文基础上, 可得以下定理:
定理 1. 针对式 (4)∼ (6) 描述的以 SGCMGs

为执行机构的挠性航天器系统, 当存在执行机构扰
动力矩 FFF f 和 FFF d、参数不确定性 J 及外部干扰 TTT d

时, 在假设 1 的条件下, 采用有限时间自适应鲁棒控
制器 (21)∼ (24)、参数更新律 (25) 和操纵律 (26),

挠性航天器姿态闭环控制系统实际有限时间稳定,
即姿态角误差和姿态角速度误差在有限时间内收敛

到原点附近的任意小的邻域内, 即

lim
t→T

‖qqqev(t)‖ ≤ Γa, lim
t→T

‖ωe(t)‖ ≤ Γb

其中, T 为收敛时间, Γa, Γb > 0.
证明.
1) 证明系统到达滑模面后, 姿态角误差可以在

有限时间内收敛到零. 选择候选 Lyapunov 函数为

V0 =
1
2

[
q2

e1 + q2
e2 + q2

e3 + (1− qe4)2
]

由于 q2
e1 + q2

e2 + q2
e3 + q2

e4 = 1, V0 =
1
2
[1− q2

e4 + (1

− qe4)2], 由系统运动学方程, V0 对时间求导可得

V̇0 =
1
2
qqqT

evωe

系统到达滑模面后 rrr = 0, 满足式 (14a), 此时有 ωe

= −k1qqqev − k2fff(qqqev, l), 代入上式可得

V̇0 = −k1

2
qqqT

evqqqev − k2

2
qqqT

evfff(qqqev, l) ≤ 0

当 qei 6= 0 时, V̇0 < 0, 由 V0 可得系统状态渐近稳定

且 qqqev = 0, qe4 = 1 是系统平衡点. 经过时间 Ta, 存
在 (1− qe4)2 ≤ (1− qe4)(1 + qe4) = q2

e1 + q2
e2 + q2

e3,
因此有 V0 ≤ q2

e1 +q2
e2 +q2

e3. 由文献 [24]中引理不等
式, 对任意实数 xi ∈ R, i = 1, 2, · · · , n, p ∈ (0, 1),

图 2 基于 SGCMGs 的挠性航天器有限时间自适应鲁棒控制器结构图

Fig. 2 Structure diagram of finite-time adaptive robust control for SGCMGs-based flexible spacecraft
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有 (|x1|+ · · ·+ |xn|)p ≤ |x1|p + · · ·+ |xn|p, 可得
qqqT

evfff(qqqev, l) = |qe1|l+1 + |qe2|l+1 + |qe3|l+1 =

|qe1|2 1+1
2 + |qe2|2 1+1

2 + |qe3|2 1+1
2 ≥

(q2
e1 + q2

e2 + q2
e3)

1+1
2 ≥ V

1+1
2

0

因此有 V̇0 + k1
2
V̇0 + k2

2
V̇

1+1
2

0 ≤ 0. 由文献 [25] 中引
理可得, limt→Tb

qqqev = 0 和 limt→Tb
qe4 = 1 可以在

有限时间 Tb 之内实现, 且 Tb 满足

Tb ≤ 4
k1(1− l)

ln
k1|(V0|t=0)|1− l+1

2

k2

其中, V0|t=0 为 V0 在 t = 0时刻的值.根据终端滑模
面定义式 (13) 可知, 当系统状态到达滑模面后, 在
有限时间 T0 = Ta + Tb, 一旦 limt→Tb

qqqev = 0, 则有
limt→Tb

ωe = 0.
2) 证明系统状态能够在有限时间内到达收敛至

滑模面附近邻域.
设计候选 Lyapunov 函数

V =
1
2
rrrTJrrr +

1
2
θ̃

T
Γ−1θ̃

其中

θ̃
T

= [θ̃
T

J θ̃σ θ̃KG
θ̃1 θ̃2]

Γ = I10[ΓJ ΓJ ΓJ ΓJ ΓJ ΓJ Γσ ΓKG
Γ1 Γ2]

定义参数估计误差分别为 θ̃J = θJ − θ̂J , θ̃σ = θσ−
θ̂σ, θ̃KG

= θKG
− θ̂KG

, θ̃i = θi − θ̂i (i = 1, 2), 则由

定义有
˙̃
θJ = − ˙̂

θJ , ˙̃
θσ = − ˙̂

θσ, ˙̃
θKG

= − ˙̂
θKG

, ˙̃
θi =

− ˙̂
θi (i = 1, 2).
沿系统 (20) 轨迹, 对 Lyapunov 函数求导, 并

将式 (21)∼ (26) 代入得

V̇ = rrrTJṙrr − θ̃
T

J Γ−1
J

˙̂
θJ − θ̃T

σ Γ−1
σ

˙̂
θσ −

θ̃T
KG

Γ−1
KG

˙̂
θKG

− Γ−1
1 θ̃1

˙̂
θ1 − Γ−1

2 θ̃2
˙̂
θ2 =

rrrT
(
F1θJ −FFF 2θ̃σ + FFF 3θ̃KG

+ uuu−Afff +

ddd− ω×hcmg

)
− θ̃

T

J Γ−1
J

˙̂
θJ − θ̃T

σ Γ−1
σ

˙̂
θσ −

θ̃T
KG

Γ−1
KG

˙̂
θKG

− Γ−1
1 θ̃1

˙̂
θ1 − Γ−1

2 θ̃2
˙̂
θ2 =

rrrT
(
− k3rrr − k4fff1(rrr, l1) + F1θ̃J −FFF 2θ̃σ +

FFF 3θ̃KG
− φθ̂1rrr

‖rrr‖+ σ1

− 2Amθ̂2rrr

‖rrr‖+ σ2

−Afff + ddd
)
−

θ̃
T

J FT
1 rrr + θ̃

T

J γJ θ̂J + θ̃T
σFFFT

2 rrr + θ̃T
σ γσθ̂σ −

θ̃T
KG

FFFT
3 rrr + θ̃T

KG
γKG

θ̂KG
− θ̃1

φ‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ1

+

γ1θ̃1θ̂1 − θ̃2

2Am‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ2

+ γ2θ̃2θ̂2 =

rrrTddd− k3rrr
Trrr − k4rrr

Tfff1(rrr, l1)− rrrTAfff −
φθ̂1‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ1

− φθ̃1‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ1

− 2Amθ̂2‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ2

−

2Amθ̃2‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ2

+ γJ θ̃
T

J θ̂J + γσθ̃T
σ θ̂σ +

γKG
θ̃T

KG
θ̂KG

+ γ1θ̃1θ̂1 + γ2θ̃2θ̂2

由文献 [24] 中引理不等式可得, rrrTfff1(rrr, l1) ≥
‖rrr‖l1+1, 因此有

V̇ ≤− k4‖rrr‖l1+1 + φθ1‖rrr‖+ 2Amθ2‖rrr‖−
φθ̂1‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ1

− φθ̃1‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ1

− 2Amθ̂2‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ2

−

2Amθ̃2‖rrr‖2

‖rrr‖+ σ2

+ γJ θ̃
T

J θ̂J + γσθ̃T
σ θ̂σ +

γKG
θ̃T

KG
θ̂KG

+ γ1θ̃1θ̂1 + γ2θ̃2θ̂2 (27)

令 w = φθ1‖rrr‖ + 2Amθ2‖rrr‖ − φθ̂1‖rrr‖2
‖rrr‖+σ1

− φθ̃1‖rrr‖2
‖rrr‖+σ1

−
2Amθ̂2‖rrr‖2
‖rrr‖+σ2

− 2Amθ̃2‖rrr‖2
‖rrr‖+σ2

, 又由式 (24), 可得

w ≤ φθ1‖rrr‖σ1 + φθ1σ
2
1

‖rrr‖+ σ1

+

2
Amθ2‖rrr‖σ2 + Amθ2σ

2
2

‖rrr‖+ σ2

=

φ

1 + φ
µaθ1 +

2Am

1 + 2Am

µbθ2 ≤ µaθ1 + µbθ2

(28)

由文献 [26] 中, 航天器正定对称惯量矩阵 J 满

足不等式 λJ min‖xxx‖2 ≤ xxxTJxxx ≤ λJ max‖xxx‖2, 对 ∀xxx
∈ R3×1, λJ max 和 λJ min 为正常数. 令 p1 = (l1+
1)/2, 对式 (27) 进一步放缩可得

V̇ ≤− k4‖rrr‖2p1 + w + γJ θ̃
T

J θ̂J + γσθ̃σθ̂σ +

γKG
θ̃KG

θ̂KG
+ γ1θ̃1θ̂1 + γ2θ̃2θ̂2 ≤

− k42p1

λp1
J max

(
1
2
rrrTJrrr

)p1

−
(

γ1(2µ1 − 1)
2µ1

θ̃2
1

)p1

−
(

γ2(2µ2 − 1)
2µ2

θ̃2
2

)p1

−
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(
γJ(2µJ − 1)

2µJ

θ̃
T

J θ̃J

)p1

−
(

γσ(2µσ − 1)
2µσ

θ̃2
σ

)p1

−
(

γKG
(2µKG

− 1)
2µKG

θ̃2
KG

)p1

+

(
γ1(2µ1 − 1)

2µ1

θ̃2
1

)p1

+ γ1θ̃1θ̂1 +

(
γ2(2µ2 − 1)

2µ2

θ̃2
2

)p1

+ γ2θ̃2θ̂2 +

(
γJ(2µJ − 1)

2µJ

θ̃
T

J θ̃J

)p1

+ γJ θ̃
T

J θ̂J +

(
γσ(2µσ − 1)

2µσ

θ̃2
σ

)p1

+ γσθ̃σθ̂σ +

(
γKG

(2µKG
− 1)

2µKG

θ̃2
KG

)p1

+

γKG
θ̃KG

θ̂KG
+ µaθ1 + µbθ2

取 µi > 1/2, i = 1, 2, J, θ,KG. 当 i = 1, 2, θ, KG,
可得

γiθ̃iθ̂i = γiθiθ̃i − γiθ̃
2
i ≤

γi

(
−θ̃2

i +
1

2µi

θ̃2
i +

µi

2
θ2

i

)
=

−γi(2µi − 1)
2µi

θ̃2
i +

γiµi

2
θ2

i (29)

令mi =
γi(2µi − 1)

2µi

θ̃2
i , 当mi > 1 时, 由式 (29) 可

得

mp1
i + γiθ̃iθ̂i ≤ mi −mi +

γiµi

2
θ2

i =
γiµi

2
θ2

i (30)

当mi ≤ 1 时, 由式 (29) 和式 (30) 可得

mp1
i

∣∣
mi≤1

< mp1
i

∣∣
mi>1

从而可得

mp1
i

∣∣
mi≤1

+ γiθ̃iθ̂i < mp1
i

∣∣
mi>1

+ γiθ̃iθ̂i ≤ γiµi

2
θ2

i

(31)

同理, 当 i = J 时, 令 mJ =
γJ(2µJ − 1)

2µJ

θ̃
T

J θ̃J 可

得

γJ θ̃
T

J θ̂J ≤ −γJ(2µi − 1)
2µi

θ̃
T

J θ̃J +
γiµi

2
θT

J θJ (32)

mp1
J + γJ θ̃J θ̂J ≤ γiµi

2
θT

J θJ (33)

令 λ = −k42p1/λp1
J max, η =

∑2

i=1

γiµi

2
θ2

i +
γJµJ

2
θT

J θJ +
γσµσ

2
θ2

σ +
γKG

µKG

2
θ2

KG
+µaθ1 +µbθ2,

Γi =
µiλ

1
p1

γi(2µi − 1)
, i = 1, 2, J, θ,KG, 由式 (29)∼

(33) 及文献 [24] 中引理可得

V̇ ≤− λ

((
rrrTJrrr

2

)p1

+
(

θ̃
T

J Γ−1
J θ̃J

2

)p1

+

(
θ̃2

σ

2Γσ

)p1

+
(

θ̃2
KG

2ΓKG

)p1

+

(
θ̃2
1

2Γ1

)p1

+
(

θ̃2
2

2Γ2

)p1
)

+ η ≤

− λ

(
rrrTJrrr

2
+

θ̃
T

J Γ−1
J θ̃J

2

)p1

+ η =

− λV p1 + η

由文献 [25] 引理可知, 挠性航天器姿态闭环控
制系统实际有限时间稳定, 系统轨迹能够在有限时
间内到达

V p1 ≤ η

(1− χ)λ
, 0 < χ < 1

rrr 能够在有限时间内收敛到滑模面附近的邻域内, 即

lim
t→T1

rrr(t) ∈
(
‖rrr(t)‖ ≤

(
η

(1− χ)k4

) 1
2p1

= Γ

)

其中, 收敛时间 T1 满足不等式

T1 ≤ (V |t=0)
1− 1

2p1(
λχ

(
1− 1

2p1

)) =

(l1 + 1)(V |t=0)
1− 1

2p1

l1λχ
, 0 < χ < 1

3) 证明系统姿态角误差 qqqev 和姿态角速度误差

ωe 能够在有限时间 T 内收敛到原点 (qqqev = 0, ωe

= 0) 附近的邻域内. 由式 (13) 可得当满足式 (14a)
时




ri = ωei + k1qei + k2|qei|l = si, |si| < Γ

ωei +
(
k1 − si

2qei

)
qei +

(
k2 − si

2|qei|l
)
|qei|l = 0

i = 1, 2, 3
(34)
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当 k1 > si/(2qei) 且 k2 > si/(2|qei|l) 时, 式
(34) 与式 (13) 有相同形式, 结合步骤 1) 可得,
系统姿态角误差可以在有限时间内收敛到 |qei| <

max(si/(2k1), (si/(2k2))1/l) = Γmi, i = 1, 2, 3. 由
式 (34) 可得, 姿态角速度误差可以在有限时间内收
敛到 |ωei| ≤ k1Γmi + k2Γ

l
mi + Γ = Γji.

当满足式 (14b) 时, 有

ri = ωei + k1qei + k2ζ1qei +

k2ζ2|qei|2sgn(qei) = si, i = 1, 2, 3, |si| < Γ

|qei| ≤ µ̄ = Γni, i = 1, 2, 3. 由上式得, 角速度误差
可在有限时间内收敛到 |ωei| ≤ k1Γni + k2Γ

l
ni +Γ =

Γki.
综上可得, 姿态角误差和角速度误差在有限时

间 T = T0 + T1 内快速收敛到包含原点在内的邻域

内, 即

lim
t→T

‖qqqev(t)‖ ≤ Γa, lim
t→T

‖ωe(t)‖ ≤ Γb

其中, T 为收敛时间,

Γa = max
(√

Γ 2
m1 +Γ 2

m2 +Γ 2
m3,

√
Γ 2

n1 +Γ 2
n2 +Γ 2

n3

)

Γb = max
(√

Γ 2
k1 + Γ 2

k2 + Γ 2
k3,

√
Γ 2

j1 + Γ 2
j2 + Γ 2

j3

)

¤
注 3. 可通过合理选择系数 k4, γi (i = 1, 2),

γJ , γσ, γKG
, µa 和 µb, 来减小系统稳态误差, 从而

减小系统姿态角误差和姿态角速度误差.
注 4. 本文控制系统中 SGCMGs 采用加权伪

逆操纵律. 为进一步提高系统奇异逃避能力, 在实际
应用中可采用广义鲁棒伪逆操纵律[19]

δ̇ = −WBT[BWBT + V ]−1uuu

V = α




1 ε ε

ε 1 ε

1 ε ε




其中, B, W , α 同式 (26), ε = ε0 sin(ω0t), ε0, ω0 >

0. 当 SGCMGs 接近奇异, 可通过引入力矩误差使
系统尽快避开并远离奇异状态; 当 SGCMGs 系统
远离奇异时, 该操纵律可等效为加权伪逆操纵律, 从
而精确输出期望力矩. 该操纵律具有更好的奇异逃
避能力.

注 5. 本文最终证明闭环控制系统是实际有限
时间稳定的, 即稳态误差在有限时间内可收敛至较
小的界内, 可根据对航天器姿态机动的精度需求来
获得稳定时间. 相较于有限时间稳定及有界稳定, 本
文结果对工程应用具有更高的参考价值.

3 仿真结果与分析

本节针对式 (1)∼ (6) 描述的基于 SGCMGs 挠
性航天器姿态控制系统进行仿真, 挠性航天器的转
动惯量 J、挠性附件与本体的耦合矩阵 C 等航天器
物理参数均取自文献 [27]. 外部干扰包含周期性干
扰及常值干扰, 形式为

TTT d = 10−4×



−3 + 4 cos(0.0628t)− cos(0.1256t) + 2ω1 sin(0.11t)

4 + 3 sin(0.0628t)− 2 cos(0.1256t) + ω2 cos(0.11t)

−3 + 4 sin(0.0628t)− 3 sin(0.1256t)− 2ω3 cos(0.11t)



N·m

初始姿态角为 [60◦ 45◦ 20◦]T, 期望姿态角为 [0◦ 0◦

0◦]T, 初始及期望姿态角速度均为零. SGCMGs 系
统倾斜角为 β = 53.13◦. 初始框架角为 δ0 = [0 0 0
0]T rad. 初始框架角速度为 δ̇0 = [0 0 0 0]T rad/s.
LuGre 摩擦模型参数取自文献 [8], 操纵律采用广义
鲁棒伪逆操纵律, LuGre 摩擦模型参数、控制律及
操纵律参数如表 1 所示.

对航天器进行初始姿态引导[28] 来进一步抑制

姿态机动过程中挠性附件的振动. 针对航天器执行
机构 SGCMGs存在摩擦非线性及电磁扰动力矩,航
天器存在惯量不确定性及外部干扰的情况进行仿真,
仿真结果如图 3∼ 8 所示.

表 1 LuGre 摩擦模型参数、控制律及操纵律参数

Table 1 Parameters of LuGre friction model, control law and steering law

参数类型 参数值

LuGre 摩擦模型参数及前馈环路增益 σ1 = 0.3Nm, σ2 = 0.5Nm, σ3 = 0.06Nm · s/rad,

Fc = 0.1 Nm, Fs = 0.12Nm, Vs = 0.001 rad/s, KG = 0.2

控制律参数 k1 = 2.5, k2 = 0.1, k3 = 500, k4 = 0.1, g = 11, h = 13, g1 = 7, h1 = 9, µa = µb = 0.001,

γJ = 0.001, γKG
= γσ = γ1 = γ2 = 2, [ΓJ Γσ ΓKG

Γ1 Γ2]T = [1 0.1 0.01 1 0.001]T

操纵律参数 Wi = i (i = 1, 2, 3, 4), ω0 = 1, ε0 = 10−4, k0 = 10, α0 = 10−5, ha = 100
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由仿真结果图 3∼ 8 可得, 当挠性航天器系统
存在执行机构非线性干扰力矩、惯量不确定性及外

部干扰时, 采用有限时间自适应鲁棒控制器, 可以
较好地完成姿态机动控制任务, 航天器三轴姿态角
误差和姿态角速度误差可以平滑地在 50 s 左右分别
进入 ±5 × 10−4 (◦) 和 ±1 × 10−4 (◦/s) 误差带, 实
现了高精度姿态快速机动控制. 由图 6 挠性附件模
态可知, 四阶挠性附件振动均得到有效抑制, 并在完
成姿态机动后快速衰减到零. 由图 7 和图 8 可得,
SGCMGs 系统在航天器姿态机动过程中, 虽然有接
近奇异的情况, 但系统快速避开了奇异状态, 并在机
动结束后远离奇异状态.

4 结束语

本文设计了一种基于 SGCMGs 挠性航天器姿

图 3 姿态角响应及稳态放大图

Fig. 3 Attitude angle and enlarged view of steady state

图 4 姿态角速度响应及稳态放大图

Fig. 4 Attitude angular velocity and enlarged view of

steady state

图 5 姿态误差四元数

Fig. 5 Error of the attitude quaternion

图 6 挠性附件模态

Fig. 6 Flexible appendages Modes

图 7 SGCMGs 力矩输出响应

Fig. 7 Profile of SGCMGs output torque
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图 8 奇异度量

Fig. 8 Singularity measurement

态机动有限时间自适应鲁棒控制器, 在减小
SGCMGs 中摩擦非线性及电磁扰动力矩对系统影
响的同时, 针对航天器惯量不确定性进行估计和补
偿, 抑制了外部干扰及刚柔耦合效应对系统的影响.
仿真结果表明, 本文所提控制方法可实现挠性航天
器高精度快速姿态机动控制.
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