
 

 

航天器姿态跟踪有限时间自适应积分滑模控制
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【摘要】针对刚体航天器存在模型参数不确定性和外界干扰情况下的姿态跟踪控制问题，该文提出了一种有限时间自适

应积分滑模控制方法。建立了用四元数表示的航天器姿态跟踪数学模型；在不考虑参数不确定性和干扰的情况下，基于非线

性系统齐次性方法设计了一种有限时间控制算法，保证航天器姿态在有限时间内跟踪上期望姿态；当扰动存在时，为提高闭

环系统的鲁棒性，结合有限时间控制和滑模控制，将有限时间控制算法应用到滑模面的设计中，设计出一种有限时间积分滑

模面；最后用自适应方法设计了动态滑模切换函数增益。理论分析表明该方法兼具有限时间控制和滑模控制的优点，可使闭

环系统状态有限时间收敛并具有很好的鲁棒性。仿真结果说明了该方法的有效性。
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Abstract　For the rigid spacecraft attitude tracking control problem with parameter uncertainties and external
disturbances,  a  method  of  finite  time  adaptive  integral  sliding  mode  controller  is  proposed  in  this  paper.  A
spacecraft  attitude  tracking  model  is  described  with  quaternion.  The  basic  principles  of  finite  time  method  are
introduced.  Then,  an  integral  sliding  surface  is  designed  with  finite  time  method,  which  estimates  bound  of  the
disturbances  and parameter  uncertainties.  The method has  the  characteristic  of  integral  sliding mode method and
finite time method. Simulation results show the fine performance of the controller.
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航天器要完成空间探测、开发空间等特定的飞

行任务，对姿态控制提出了各种要求。其中对地观

测卫星在轨运行和对地观测中要求卫星在一定的干

扰下实现高精度的对地指向，更需要高精度的姿态

控制。近年来，卫星姿态控制领域取得了许多成

果，如经典的 PID控制 [1-2]、最优控制 [3]、鲁棒控

制[4-5]、自适应控制[6-7]、滑模控制[8]、模糊控制等。

其中滑模控制本质是一类特殊的非线性控制，

在控制过程中，系统的状态沿着滑动模态运动，由

于滑动模态可以设计且与系统参数变化和外界扰动

无关，因而具有很好的鲁棒性。但在实际系统中，

状态轨迹一般不会完全沿着滑模面运动，而是在滑

模面两侧来回穿越，产生抖动。对航天器来说，这

种抖动不仅会影响系统的控制精度，增加航天器的

能量消耗，也有可能会激发系统的高频未建模动

态，使系统产生振荡甚至失稳。国内外许多学者从

不同的角度提出了解决的方法。文献 [9]改进了滑

模切换函数，提出了边界层的概念，在边界层外采 
 

收稿日期：2021 − 03 − 10；修回日期：2021 − 04 − 22
基金项目：国家自然科学基金 (61603405)
作者简介：冯昱澍 (1990 − )，男，博士生，主要从事航天器控制与仿真技术、磁悬浮惯性稳定平台控制技术等方面的研究. E-mail：ffyyshsh@

163.com

第 50 卷　第 4 期 电  子  科  技  大  学  学  报   Vol.50　No.4
2021年 7月 Journal of University of Electronic Science and Technology of China   Jul. 2021



用滑模切换函数，而在边界层内使用饱和函数替代

切换函数，通过减少切换增益来减小抖振。然而在

系统存在参数不确定性和外界存在扰动时，边界层

的方法会产生稳态误差。同时传统的滑模控制中系

统的相轨迹分为到达段和滑模段，系统只有处于滑

模段时，才表现出对于参数变化和干扰的鲁棒性。

基于此，文献 [10-11]将积分项引入了滑模面的设

计中，利用积分滑模的积分特性和全局滑模特性消

除稳态误差和缩短到达滑模时间。

上述控制方法仅使系统渐进稳定，即闭环系统

状态要在时间趋于无穷大时才能收敛为零。有限时

间控制是近年来新兴的热门控制方法，相比传统的

控制方法，闭环系统状态可以在有限时间收敛到

零，同时具有更快的收敛特性，在工程应用中具有

发展前景。文献 [12]针对不存在和存在扰动力矩的

两种情况设计了两种基于修正罗德里格斯参数 (MRP)
描述刚体航天器姿态的有限时间控制律。文献 [13]
基于欧拉角描述的航天器姿态模型，设计了使闭环

控制系统具有负齐次性的有限时间控制律，该方法

针对系统扰动和不确定性具有一定的鲁棒性。

本文综合有限时间控制和滑模控制的特点，在

滑模面的设计中加入有限时间控制算法，同时应用

自适应方法设计了动态滑模切换函数增益，提出了

一种有限时间自适应积分滑模控制方法。该方法相

较于常规滑模控制方法，系统状态收敛更快，而相

较于常规有限时间方法，鲁棒性更好。数值仿真表

明了该方法的有效性。 

1　航天器姿态跟踪数学模型

建立四元数表示的航天器姿态跟踪模型如下[14]：

Jω̇ = −(ω+Cωd)×J(ω+Cωd)+
J[(ω×Cωd −Cω̇d)]+uc+ud (1)

q̇v =
1
2

[q4I3+ q×v ]ω

q̇4 = −
1
2

qT
vω

(2)

J ∈ R3×3 ω ∈ R3

ωd ∈ R3

C
C = (q2

4− qT
ν qν)I3+

2qT
ν qν−2q4q×ν ∥C∥ = 1 CTC = 1 det(C) = 1

Ċ = −ω×C (qT
ν ,q4)T

qν = [ q1 q2 q3 ]T qT
ν qν+

q2
4 = 1 (·)×

式中， 为航天器转动惯量阵； 为航天

器本体系到期望坐标系的姿态角速度误差；

为航天器期望跟踪的姿态角速度； 为从航天器本

体坐标系到期望坐标系的转换矩阵，

，且满足 ， ， ，

； 表示航天器本体系到期态坐标

系的姿态四元数； ，满足

；上标 表示斜对称矩阵算子。对任意向量

x = [ x1 x2 x3 ]，有：

x× =

 0 −x3 x2

x3 0 −x1

−x2 x1 0


uc ∈ R3 ud ∈ R3

J Ĵ ∆J J = Ĵ +∆J

和 分别为控制力矩向量和有界干

扰向量，考虑到航天器转动惯量的不确定性，将

分成确定 和不确定 两部分，令 ，代

入式 (1)、式 (2)，可得：

Ĵω̇ = −(ω+Cωd)× Ĵ(ω+Cωd)+
Ĵ[(ω×Cωd −Cω̇d)]+uc+ d (3)

q̇ν =
1
2

[q4I3+ q×ν ]ω

q̇4 = −
1
2

qT
νω

(4)

d = ud − (ω+Cωd)×∆J(ω+Cωd)−∆Jω̇+∆J×
[(ω×Cωd −Cω̇d)]

∥d∥∞

式中，

为将转动惯量不确定和外界干扰合

并的总干扰，并假设 有界。 

2　有限时间稳定定理

定义 1(强稳定性)[15]　考虑非线性系统：

ẋ = f (x), x ∈ Rn, f (0) = 0 (5)

f : D→ Rn D n Rn

∀α > 0 ∀ε > 0

B : (0,+∞)→ (0,+∞) T : (0,+∞)× (0,+∞)→ (0,+∞)

B lim
s→0

B(s) = 0

[0, t1),0 < t1 ⩽ +∞ ∥x(0)∥ ⩽ α
[0,+∞) z(t)

式中， 是定义在 上取值于 维空间 的

连 续 函 数 。 若 对 和 ， 存 在 函 数

和 ，

其中 为单调递增的且满足 ，使得系统

(5)定义在 及 上的每一个

解，都存在一个对应的定义在 上的解

满足：

1) z(t) = x(t) ∀t ∈ [0, t1)
2) ∥z(t)∥ ⩽ B(α) ∀t ⩾ 0
3) ∥z(t)∥ < ε ∀t ⩾ T(α,ε)

x = 0 D = Rn则 为系统 (5)的强稳定平凡解，当

时，系统为全局强稳定。

定义 2(有限时间稳定)[16]　考虑非线性系统：

ẋ = f (x), x ∈ U ⊆ Rn, f (0) = 0 (6)

f : U→ Rn U x
U x = 0

∀x0 ∈ U0 ⊂ Rn

T(x) : U0\{0} → (0,+∞)

x(t, x0) t ∈ [0,T(x0)) x(t, x0) ∈ U0\{0}
lim

t→T(x0)
x(t, x0) = 0 t > T(x0) x(t, x0) = 0

U = U0 = Rn

式中， 为开区域 上对 连续的函数，且

开区域 包含原点。系统的解 为有限时间稳定

的，当且仅当系统是强稳定的且为有限时间收敛

的。有限时间收敛指：对 ，存在一个

连续函数 ，使得系统 (6)的解

满足：当 时， 和

；当 时，有 。若

，则系统 (6)为全局有限时间稳定。
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f (x) = ( f1(x), f2(x), · · · , fn(x))T : Rn→ Rn

ε > 0 (r1,r2, · · · ,rn) ∈ Rn ri > 0

i = 1,2, · · · ,n f (x)

定义 3(向量函数齐次性)[17]　考虑如下向量函

数， ，若对

任意的 ，存在 ，其中 ，

，使得 满足：

fi(εr1 x1, · · · , εrn xn) = εk+ri fi(x) i = 1,2, · · · ,n

k > −min{ri, i = 1,2, · · · ,n} f (x) (r1,

r2, · · · ,rn) k (r1,r2, · · · ,rn)

式中， ，则称 关于

具有齐次度 ，其中 称为扩张。

V(x) : Rn→ R ε > 0 σ > 0

(r1,r2, · · · ,rn) ∈ Rn ri > 0 i = 1,2, · · · ,n

定义 4(标量函数齐次性)[18]　考虑如下连续函

数， ，若对任意的 ，存在 和扩

张 ，其中 ， ，使得：

V(εr1 x1, ε
r1 x2, · · · , εrn xn) = εσV(x) ∀x ∈ Rn

V(x) (r1,r2, · · · ,rn) σ则称 关于 具有齐次度 。

引理 1[19]　对于非线性系统 (6)，若该系统是全

局渐进稳定的且具有负的齐次度，那么该系统是全

局有限时间稳定的。 

3　有限时间自适应积分滑模控制
 

3.1　无扰动时有限时间控制器设计

不考虑外界干扰和转动惯量不确定性的标称航

天器姿态跟踪动力学方程为：

ˆJω̇ = −(ω+Cωd)× Ĵ(ω+Cωd)+
Ĵ[(ω×Cωd −Cω̇d)]+u∗c (7)

q̇v =
1
2

[q4I3+ q×v ]ω

q̇4 = −
1
2

qT
vω

(8)

u∗c ∈ R3式中， 为标称姿态跟踪控制律。

x u∗c引入状态 和控制输入 如下：

x = [ q1 q2 q3 ωx ωy ωz ]T

u∗c = [ t1 t2 t3 ]T

则系统 (7)和系统 (8)可改写成如下形式：

( q̇v

ω̇

)
=


1
2

[q4I3+ q×ν ]ω

Ĵ−1(−(ω+Cωd)× Ĵ(ω+Cωd)+
Ĵ[(ω×Cωd −Cω̇d)])

+
(

0
Ĵ−1

)
u∗c

(9)

为方便控制律的设计和证明，对式 (9)进行坐

标变换。定义新的状态变量如下：

z = [ q1 q2 q3 q̇1 q̇2 q̇3 ]T

令：

P = [q4I3+ q×v ] (10)

则有：

q̇v =
1
2

Pω (11)

ω对上式移项并对 求导，可得：

ω̇ = 2Ṗ−1 q̇v+2P−1 q̈v (12)

将式 (12)代入式 (9)，得：(
q̇v

2P−1 q̈v

)
=


q̇v

Ĵ−1(−(ω+Cωd)× Ĵ(ω+Cωd)+
Ĵ[(ω×Cωd −Cω̇d)])

+(
0

Ĵ−1

)
u∗c−

(
0

2Ṗ−1 q̇v

) (13)

对上式进行变换如下：( q̇v

q̈v

)
=

 E 0

0
1
2

P


(

q̇v

2P−1 q̈v

)
=

( q̇v

G

)
+

 0
1
2

PĴ−1

u∗c (14)

式中，

G = [ g1 g2 g3 ]T =

1
2

P( Ĵ−1(−(2P−1 q̇v+Cωd)× Ĵ(2P−1 q̇v+Cωd)+

Ĵ[((2P−1 q̇v)×Cωd −Cω̇d)])−2Ṗ−1 q̇v)

u∗c

定理 1　针对坐标变换后的系统 (14)，标称姿

态控制律 设计为：

u∗c = 2 Ĵ P−1(−G− k1sigα1 (qv)− k2sigα2 (q̇v)) (15)

k1 > 0; k2 > 0; 0 < α1 < 1; α2 =
2α1

1+α1
η = (η1,η2,η3) sigα(ε) = (sigα(η1),sigα(η2),sigα(η3))T,

sigα(ηi) = sign(ηi)|ηi|α

式 中 ， 。 若

，

，则标称系统 (14)是全局有限

时间稳定的。

证明：将控制律式 (15)带入式 (14)，得：( q̇v

q̈v

)
=

( q̇v

−k1sigα1 (qv)− k2sigα2 (q̇v)

)
=(

f1(q̇v)
f2(qv, q̇v)

)
(16)

考虑备选 Lyapunov函数：

V(z) =
1
α1+1

k1

3∑
i=1

|qi|α1+1+
1
2

3∑
i=1

q̇2
i (17)

V(z) z , 0

V(z)

不难验证 是正定的，且当 时是连续可

微的， 沿闭环系统 (16)的解对时间的导数为：

V̇(z) = k1

3∑
i=1

sgn(qi)|qi|α1 q̇i+

3∑
i=1

q̇i q̈i =

3∑
i=1

q̇i(−k1sgn(qi)|qi|α1 − k2sgn(q̇i)|q̇i|α2 )+

k1

3∑
i=1

sgn(qi)|qi|α1 q̇i = −k2

3∑
i=1

|q̇i|α2+1 (18)
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V̇(z) z
V̇(z) = 0

q̇1 = q̇2 = q̇3 = 0

显然 关于 是半负定的，闭环系统 (16)是
Lyapunov意义下稳定的。根据式 (18)可知 ，

等价于 ，定义集合：

L = {z ∈ R6,

6∑
i=4

|zi| = 0} (19)

z = 0

由闭环系统 (16)可得，集合 L中所包含的最

大不变集为系统的平衡点 。因此，由 LaSalle
不变性原理可知闭环系统 (16)是渐进稳定的。容

易验证：

f1(εr2 q̇v) = εr2 q̇v = ε
r2−r1+r1 q̇v (20)

f2(εr1 qv, ε
r2 q̇v) = −k1sigα1 (εr1 qv)− k2sigα2 (εr2 q̇v) =

− k1ε
r1α1sigα1 (qv)− k2ε

r2α2sigα2 (q̇v) =
εr1α1 f2(qv, q̇v) = εr1α1−r2+r2 f2(qv, q̇v)

(21)

r1α1 = r2α2 r1α1− r2 = r2− r1

r1 = 1 r2 =
1+α1

2
0 < α1 < 1 α2 =

2α1

1+α1

k = r2 =
α1−1

2
< 0

z = [qv, q̇v]T

q̇ν =
1
2

Pω

x = [ qv ω ]T

x u∗c

式 中 ， ， 取 ， 对 于

，则有 ， ， ，系

统的齐次度为 。由引理 1可知，

系统 (14)为全局有限时间稳定。即状态

能在有限时间收敛到零。又因为 ，所以状

态 也为有限时间收敛。对式 (15)的控

制律进行变换，得到以状态 表示的控制律 如下：

u∗c = (ω+Cωd)× Ĵ(ω+Cωd)−
Ĵ[(ω×Cωd −Cω̇d)]+ Ĵ Ṗ−1 Pω+

2 Ĵ P−1
(
−k1sigα1 (qv)− k2sigα2

(
1
2

Pω
))

(22)
 

3.2　有扰动时有限时间积分滑模控制器设计

上述有限时间控制器的设计分析仅针对无聚合

扰动情况，针对有聚合扰动，扰动上界存在且已知

的情况，设计有限时间积分滑模控制器。首先考虑

如下的积分滑模函数：

s = ω+ Z (23)

s ∈ R3 Z ∈ R3

Ż u∗c

式中， 为积分滑模函数； 为积分项。令

和控制律 分别为：

Ż = −Ṗ−1 Pω+2P−1
(
k1sigα1 (qv)+ k2sigα2

(
1
2

Pω
))

(24)

uc = u∗c+usw (25)

u∗c usw式中， 如式 (22)所示， 设计为：

usw = −dcsgn(s)− ks (26)

dc dc > ∥d∥∞
k > 0

式中， 为常值标量，且取 ，使其能克服

有界聚合扰动； 且为常值。

定理 2　式 (25)所示控制律能够使得系统 (3)
和系统 (4)的状态有限时间收敛。

证明：首先证明式 (26)设计的控制律能够使

得系统状态在有限时间到达滑模面式 (23)。
对式 (23)求导，并将式 (24)、式 (25)和式

(3)代入，可得：

ṡ = ω̇+ Ż = Ĵ−1(−(ω+Cωd)× Ĵ(ω+Cωd)+
Ĵ[(ω×Cωd −Cω̇d)]+uc+ d)+ Ż =

Ĵ−1(−dcsgn(s)− ks+ d) (27)

设计如下 Lyapunov函数：

V(s) =
1
2

sT Ĵ s (28)

沿闭环系统轨迹求导，得到：

V̇(s) = sT Ĵ ṡ = sT(−dcsgn(s)− ks+ d) =

− dc∥s∥1− k∥s∥2+ sTd ⩽ 0 (29)

s = 0 ṡ = 0
满足可达条件，系统能在有限时间收敛到滑模

面。当 时，等价于 ，因此，有：

ṡ = ω̇+ Ż = ω̇− Ṗ−1 Pω+

2P−1
(
k1sigα1 (qv)+ k2sigα2

(
1
2

Pω
))
= 0 (30)

将式 (11)、式 (12)代入式 (30)，可得：

2P−1 q̈v+2P−1(k1sigα1 (qv)+ k2sigα2 (q̇v)) = 0 (31)

由 3.1节的证明可知，系统状态沿滑模面有限

时间收敛。

Z选取 的初值如下：

Z(0) = −ω(0) (32)

s = 0即初始时刻 ，消除系统的滑模到达段，提

高了系统的鲁棒性。 

3.3　有扰动时的有限时间自适应积分滑模控制器

设计

在 3.2节的控制器中应用自适应方法，设计如

下的姿态控制律：

uc = u∗c− d̂sgn(s)− ks (33)

u∗c d̂ ∥d∥∞
d̂ = c

r t
0 ∥s∥1dt

式中， 保持不变， 为扰动上限 的估计值，

且 ，有如下定理成立。

定理 3　在聚合扰动上限未知的情况下，式 (33)
所示控制律能够使得系统状态有限时间收敛。

证明：考虑如下 Lyapunov函数：

V(s) =
1
2

sT Ĵ s+
1
2c

(d̂− d̄)2 (34)

d̄>∥d∥∞ d̂ d̄ c > 0式中， ； 为 的估计值； 用于控制自适

应速率。
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沿闭环系统轨迹求导，得：

V̇(s) = sT Ĵ ṡ+
1
c

˙̂d(d̂− d̄) =

sT(−d̂sign(s)− ks+ d)+ ∥s∥1(d̂− d̄) =

− d̂∥s∥1− k ∥s∥22+ sTd+ d̂∥s∥1−∥s∥1 d̄ ⩽

−∥s∥1 d̄+ ∥s∥1 d̄− k ∥s∥22 = −k ∥s∥22 ⩽ 0 (35)

φ = k ∥s∥22 t令 ，对式 (34)从 0到 进行积分，有：

w t

0
V̇dt ⩽−

w t

0
φdt

V(0) ⩾ V(t)+
w t

0
φdtw t

0
φdt ⩽ V(0)

(36)

t→∞取 时的极限，有：

lim
t→∞

w t

0
φdt ⩽ V(0) < +∞

根据 Barbalat引理可知：

lim
t→∞
φ = 0

k > 0 lim
t→∞

s = 0由于 ，所以可知 ，由 3.1节的分

析可知，系统 (3)和系统 (4)的误差四元数和误差

角速度是有限时间收敛的。

f (s) sgn(s)

为避免控制器中符号函数使得滑模面出现抖

振，本文用连续函数 代替符号函数 ，其表

达式为：

f (s) =
s

∥s∥+a
(37)

∥ ∥ a式中， 表示对向量求模； 为大于 0的常数。 

4　数值仿真

Ĵ = diag(900,

600, 300) kg ·m2 ∆J
ud = (50sin(0.1t),50sin(0.5t),

50sint) N ·m q = [0.951 5,

0.268 5, 0.144 9, 0.038 1]T

angle = [20◦,30◦,10◦]T

ω(0) = [0.01,0.01,0.01]Trad/s

qd(0) = [1,0,0,0]T ωd =

[0.03sin(0.1t),0.03sin(0.1t),0.03sin(0.1t)]Trad/s

α1 = 0.5 k1 = k2 = k = 1 a = 0.01 c = 10

为了验证本文方法的有效性，采用文献 [20]
的线性滑模面代替积分滑模面，设计控制律和

3.1、3.3节的控制律分别进行数值仿真并比较。刚

体航天器及控制律各项参数如下：

为惯量阵标称值，不确定性 取标称

值的 2%，外部干扰力矩

，初始姿态误差四元数为

，对应的姿态误差欧拉角

为 ，初始误差姿态角速度为

，初始期望姿态四元数

为 ，期望的姿态角速度为

，控制

参数取 ， ， ， 。

首先考虑无外界扰动和航天器转动惯量确定的

情况，为方便比较，将误差四元数转换成按 3-2-1
转序得到的误差姿态角，仿真结果如图 1～图 3所示。
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a. 有限时间自适应积分滑模方法

b. 有限时间方法

c. 文献[20]方法
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图 1    无扰动时 3种方法误差姿态角比较
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图 2    无扰动时 3种方法误差姿态角速度比较
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a. 有限时间自适应积分滑模方法

b. 文献[20]方法
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图 3    无扰动时滑模方法滑模面比较 

 

图 1、图 2为 3种方法的误差姿态角和误差姿

态角速度仿真结果，从图中可以看出，3.3节提出的

有限时间自适应积分滑模方法能够使得误差姿态角

和误差姿态角速度在有限时间收敛到零，在没有外

界扰动和航天器转动惯量确定的情况下，与本文 3.1
节提出的有限时间算法结果基本相同。这是因为在

积分滑模面的设计中，将有限时间控制的系统状态

运动轨迹作为期望的滑动模态的导数，当系统保持

在滑模面上时，状态运动轨迹便与有限时间算法相

同。两种方法收敛速度均快于文献 [20]，原因是文

献 [20]使用线性滑模面，因此系统状态只能是指数

收敛，在时间趋于无穷大的时候状态收敛到零。

d̂

d̂

图 3为本文提出的方法与文献 [20]方法的滑

模面仿真结果，可以看出，积分滑模具有全局滑模

的特点。在无扰动的情况下，系统状态一直位于滑

模面上，由于自适应参数 中含有滑模面 s的积分

项，因此全局滑模可以有效避免滑模到达段可能造

成的自适应参数 积分过大的情况。

在考虑外界扰动以及航天器转动惯量存在不确

定性的情况下，仿真结果如图 4～图 6所示。

从图 4和图 5中可以看出，在存在外界扰动和

航天器转动惯量存在不确定性的情况下，3.3节提

出的有限时间自适应积分滑模方法能够克服聚合扰

动，使得误差姿态角和误差姿态角速度仍在有限时

间内收敛，体现了一旦系统运行在滑动阶段，滑模

控制具有对外界干扰和参数不确定的不敏感性特点。

而 3.1节和文献 [20]的方法都只能使得误差姿态角

和误差姿态角速度在零点附近波动，前者的收敛速

度更快，这是因为有限时间控制方法相比线性指数

控制方法具有更快的收敛性[21]。

 
 

b. 有限时间方法

c. 文献[20]方法
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图 4    有扰动时 3种方法误差姿态角比较
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c. 文献[20]方法
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a. 有限时间自适应积分滑模方法

b. 文献[20]方法
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图 6    有扰动时滑模方法滑模面比较
 

 

f (s) sgn(s)

a = 0.01

考虑到工程上的可实现性，使用了连续函数

代替切换函数 。从图 6可以看出，在聚合

扰动存在的情况下，传统滑模面和积分滑模面都不

能收敛到零，只能收敛到边界层以内 (本文仿真取

边界层 )，但积分滑模的全局滑模的特点使

得积分滑模面能够迅速收敛到边界层内。

d̂
由于系统状态无法严格处于滑模面上，考虑到

自适应参数 中含有积分项，在 s不为 0时会一直

积分到无穷大，因此，在自适应律中引入负反馈[22]，

使得自适应参数最终有界，结果如图 7所示。
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图 7    有扰动时自适应参数
 

  

5　结 束 语
考虑存在模型参数不确定和外界干扰的情况，

本文建立了用四元数表示的航天器姿态跟踪数学模

型，提出了一种有限时间自适应积分滑模控制方

法。首先针对无参数不确定性和干扰的情况，设计

了一种有限时间控制器，保证航天器姿态在有限时

间跟踪上期望姿态。在考虑扰动的情况下，结合有

限时间控制和滑模控制设计了一种积分滑模面，利

用自适应方法动态调整切换函数增益，在线辨识聚

合扰动的上界。该方法兼具有限时间控制和滑模控

制的优点，可使闭环系统状态有限时间收敛并具有

很好的鲁棒性。理论分析和仿真结果说明了本文方

法的有效性。
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