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基基基于于于super-twisting算算算法法法的的的多多多航航航天天天器器器姿姿姿态态态有有有限限限时时时间间间
分分分布布布式式式协协协同同同控控控制制制
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摘要:针对受外界干扰和执行器故障影响的多航天器姿态协同控制问题,本文设计了一种基于干扰观测器的分
布式协同supper-twisting滑模控制器. 首先,将各航天器的外界干扰和执行器故障看作一个集总干扰,设计自适应滑
模干扰观测器对其进行估计.其次,将supper-twisting算法和积分滑模面相结合,设计一种基于多航天器姿态一致性
误差的分布式协同控制器,并由Lyapunov稳定性理论证明了所设计的多航天器姿态可以在有限时间内收敛到平衡
点附近的邻域内.最后的仿真研究及比较结果表明,所设计的控制器可以加快系统的收敛速度,并提高系统的控制
精度.
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Abstract: A distributed cooperative super-twisting sliding mode controller based on disturbance observer is designed
for multi-spacecraft attitude cooperative control problem affected by external disturbances and actuator faults. Firstly, the
external disturbances and actuator faults of each spacecraft are regarded as a lumped disturbance, and adaptive sliding
mode disturbance observer is designed to estimate the disturbance. A distributed cooperative controller based on attitude
consensus error of multi-spacecraft is designed by combining super-twisting algorithm with integral sliding mode surface.
It is proved by Lyapunov stability theory that the designed attitude of multi-spacecraft can converge to the neighborhood
near the equilibrium point in finite time. Finally, simulation and comparison results show that the designed controller can
accelerate the convergence speed of the system and improve the control accuracy of the system.
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1 引引引言言言

与传统大型航天器相比,一组小而经济的航天器
具有更高的灵活性、更强的鲁棒性和更低的成本[1–4].
由于分布式合成孔径雷达、三维立体成像等多航天器

对地观测任务需要各航天器指向地球上的特定位置,
这就必须保证各航天器能跟踪上预设的姿态轨迹[5].
因此,多航天器协同控制技术作为对大型航天器技术
的必要扩展和补充,具有重要的研究价值.
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滑模控制作为一种特殊的非线性控制,被应用于
多航天器姿态协同控制[6–8]. 滑模面可以独立于参数
和干扰进行设计,因此滑模控制具有响应速度快、对
参数变化和干扰不敏感、物理实现简单等优点. 然而,
传统的滑模控制会产生影响系统性能的抖振. 文献[9]
用“sigmoid”或者饱和函数代替不连续控制项来抑
制抖振. 然而,这种近似控制是以牺牲系统的性能为
代价. 文献[10–11]提出的super-twisting算法是一种
典型的二阶滑模控制算法,该算法在保持传统滑模鲁
棒性的同时,可以提高系统的精度,削弱抖振的影响.
文献[12]基于齐次性方法设计了一个有限时间super-
twisting控制器,但不能计算系统的收敛时间.文献
[13]将Lyapunov方法应用于不确定系统的super-twist-
ing算法的性能分析,克服了收敛时间无法计算的问
题.文献[14]提出一种无模型自适应分数阶 super-
twisting滑模控制来实现机器人在不确定性和外部干
扰下的轨迹跟踪问题.文献[15]针对一类带有非匹配
干扰的非线性系统,设计一种自适应super-twisting滑
模控制器,提高了系统的鲁棒性. 文献[16]将super-
twisting滑模与模糊系统相结合,设计了一种鲁棒控制
器,利用super-twisting滑模的概念来削弱抖振问题.

上述研究都是基于单输入单输出系统,不适用于
多输入多输出系统.文献[17–19]针对带有未知干扰和
不确定性的多机器人系统编队控制问题,基于领导–
跟随结构,设计了super-twisting滑模控制器. 在所设
计的控制器下,系统领导–跟随误差可以在有限时间
内收敛. 文献[20]针对多机器人协调控制问题,提出
了一种新的super-twisting神经网络及其外部干扰抑制
模型,以提高协调控制的有限时间收敛性和对外界干
扰的鲁棒性. 上述文献中,每个航天器的控制器设计
都是基于各自的领导–跟随误差,并未考虑与邻居的
交互信息.并且当领导者与第i个跟随者之间没有信息
交互时,该控制器的设计方法将不再适用. 为了实现
具有双积分动力学的多智能体系统有限时间编队控

制和目标跟踪,基于多输入多输出super-twisting算法,
文献[21]提出了一种由观测器和非光滑反馈控制律组
成的算法. 在所设计的控制器下,系统状态在有限时
间内快速收敛. 然而,控制器设计是集中式的,集中控
制方式的系统结构较为简单,但由于控制器设计时需
要系统的全局变量,因此,对系统的通讯要求较高.
此外,实际航天器系统中通常存在多种影响因素,

包括由重力和太阳辐射等外作用力产生的干扰力矩

以及执行器故障等. 这些干扰和故障会对系统性能产
生影响.针对带有外部干扰的一组航天器,文献[28]提
出了一种分布式自适应姿态协同控制方案,由于采用
有限时间控制方法,提高了系统的响应速度.本文针
对存在外界干扰和执行器故障的多航天器姿态分布

式协同控制问题,设计了基于多航天器姿态一致性误
差的super-twisting分布式协同控制器. 首先,对每个
航天器设计有限时间自适应滑模干扰观测器来估计

系统外界干扰和执行器故障构成的集总干扰. 其次,
将积分滑模与super-twisting算法相结合,提出一种分
布式协同控制器. 由于所设计的控制器不需要包含系
统的全局信息,因此该控制器可以实现分布式控制.
再次,利用Lyapunov稳定性理论证明了多航天器姿态
可以在有限时间内收敛到平衡点附近的邻域内.最后,
仿真及对比结果表明,本文所提出的分布式控制器具
有更快的收敛速度和更高的控制精度.

2 系系系统统统描描描述述述与与与控控控制制制问问问题题题提提提出出出

2.1 符符符号号号定定定义义义

给定向量x=[x1 x2 · · · xn]
T及常数α> 0,定义

sigα(x)=[|x1|αsgnx1 |x2|αsgnx2 · · · |xn|αsgnxn]
T,

其中sgn(·)为符号函数. 对于向量q = [q1 q2 q3]
T,定

义向量q的反对称矩阵q×为

q× =

 0 −q3 q2
q3 0 −q1
−q2 q1 0

 .
2.2 引引引理理理及及及定定定义义义

引引引理理理 1 [29] 若在包含原点的邻域Ω(Ω ⊂ Rn)内,
存在连续可微函数V (x)和实数l0 > 0, ϑ > 0, µ ∈
(0, 1),对于满足

1) V (x)在Ω中正定;
2) V̇ (x) + l0V

µ(x)− ϑ 6 0, x ∈ Ω,
则系统状态x可以在有限时间T内收敛至原点附

近邻域内,而且当t > T时,有 lim
ρ→ρ0

x(t) ∈ (V µ(x) 6
ϑ

(1− ρ)l0
),其中

T 6 V 1−µ(x0)

l0ρ0(1− µ)
, (1)

V (x0)为V (x)的初始值, 0 < ρ 6 1, 0 < ρ0 < 1.

引引引理理理 2 [23] 若在包含原点的邻域U(U ⊂ Rn)内,
存在连续可微函数V (x, t)和实数l1 > 0, l2 > 0, θ ∈
(0, 1), ξ > 0,对于满足:

1) V (x, t)在U中正定;
2) V̇ (x, t)+l1V (x, t)+l2V

θ(x, t)−ξ60, x∈U ,
则系统状态x可以在有限时间T内收敛至原点附近邻

域内,而且当t > T时,有V (x, t) 6 ξ

(l1 − κ)
,其中

T 6 1

κ(1− θ)
ln(

l2 + κV 1−θ(x0, 0)

l2 + κ( ξ
l1−κ

)1−θ
), (2)

V (x0, 0)为V (x, t)的初始值, 0 < κ < l1.

引引引理理理 3 [24] 对于任意正实数m, n, w和实数变量
φ和ψ,有如下不等式
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|φ|m|ψ|n 6 mw

m+ n
|φ|m+n

+
nw−m

n

m+ n
|ψ|m+n

. (3)

2.3 通通通讯讯讯拓拓拓扑扑扑

用图G = (Υ ,E,A)来表示通讯拓扑,其中Υ =

[ζ1 ζ2 · · · ζn]为节点集合,有限非空集E ⊆ Υ × Υ

为边集合, A = [aij] ∈ Rn×n为图G的邻接矩阵. 若
(ζi, ζj) ∈ E,则aij > 0,否则aij = 0. 定义入度矩阵

D = diag{d1, d2, · · · , dn},其中dij =
n∑

j=1

aij(j = 1,

2, · · · , n). 定义Laplacian矩阵L = D −A.
针对多航天器姿态协同控制,本文假设存在一个

虚拟领导者,记为第0个航天器,其状态为多航天器的
参考轨迹. 定义静态领导航天器姿态为q0 ∈ R3. 采用
图Ḡ来表示由n个航天器和一个虚拟航天器组成的系

统的网络拓扑.定义图Ḡ的领导跟随连通矩阵B =

diag{b1, b2, · · · , bn},当且仅当领导航天器与第i个航
天器有通讯时, bi > 0;否则bi = 0. 定义图Ḡ的Lap-
lacian矩阵H = L+B. 若图Ḡ中有一条从节点ζ0到

每个节点ζi(i = 1, 2, · · · , n)的连通路径,那么称图Ḡ

为连通图.

假假假设设设 1 通讯拓扑Ḡ是固定的,且包含一个以领
导者为根的生成树.

引引引理理理 4 [25] 若Ḡ为连通图,图Ḡ的Laplacian矩阵
H是正定对阵的.

2.4 系系系统统统描描描述述述

本文采用修正的Rodrigues参数(MPRs)[26]来描述

各航天器的刚体姿态运动.第i(i = 1, 2, · · · , n)个航
天器的动力学方程如下{

q̇i = Gi(qi)ωi,

Jiω̇i = −ω×
i Jiωi + ui + εi,

(4)

其中: qi = [qi1 qi2 qi3]
T表示第i个航天器姿态; ωi =

[ωi1 ωi2 ωi3]
T为第i个航天器本体坐标系相对于惯性

坐标系的角速度; ω×
i 为ωi的反对称矩阵; ui = uci +

ufi为航天器被控对象的实际输入转矩, uci为航天器

期望的输入转矩(待设计的), ufi为执行器故障,其中
故障表示为偏差故障和效率故障, ufi = fai + (Ξi

− I)uci; fai为执行器的偏差故障,且fai有界; Ξi =

diag{Ξi1,Ξi2,Ξi3},为执行机构的效率因子,且0 <

Ξij 6 1, j = 1, 2, 3. 当Ξij = 1时,第i个航天器的执
行器处于健康状态. 当Ξij = 0时,第i个航天器的执
行器完全失效. 当0 < Ξij < 1时,第i个航天器的执

行器部分失效; εi ∈ R3为外部干扰力矩; Gi =
1

2
·

[
1− qT

i qi

2
I3 + q×

i + qT
i qi], I3为3阶单位阵; q×

i 为qi

的反对称矩阵; Ji ∈ R3×3为转动惯量.
根据文献[26],得到Euler-Lagrange形式的多航天

器运动学方程如下

Mi(qi)q̈i +Ci(qi, q̇i) = ui + εi, (5)

其中

Mi(qi) = G−T
i (qi)JiG

−1
i (qi),Ci(qi, q̇i) =

−G−T
i (qi)(JiG

−1
i (qi)q̇i)

×G−1
i (qi)−G−T

i (qi)×
JiG

−1
i (qi)Ġi(qi)G

−1
i (qi).

Euler-Lagrange系统的性质如下:
性性性质质质 1[27] 惯性矩阵Mi(qi)有界,且满足0 <

λmin{Mi(qi)}I6Mi(qi)6λmax{Mi(qi)}I<∞.
定义xi,1 = qi, xi,2 = q̇i,第i个航天器的运动学

方程(5)转化为{
ẋi,1 = xi,2,

ẋi,2 = fi(xi,1,xi,2) + gi(xi,1)uci + di,
(6)

其中:

fi(xi,1,xi,2) = −M−1
i (xi,1)Ci(xi,1,xi,2)xi,2,

gi(xi,1) = M−1
i (xi,1), di =M−1

i (xi,1)(εi + ufi).

假假假设设设 2 外界干扰εi有界,集总干扰di及其导数

ḋi有界,且满足∥ḋi∥ 6 αi, αi > 0为未知常数.

由性质1可知, Mi(qi)有界. 根据di的定义,假设2
是合理的.
本文的主要目的是设计分布式协同控制器uci

(i = 1, 2, · · · , n),使得多航天器的姿态在具有外界干
扰及执行器故障的情况下,在有限时间内快速跟踪参
考轨迹.

3 自自自适适适应应应滑滑滑模模模干干干扰扰扰观观观测测测器器器设设设计计计

为了估计系统的集总干扰di,本文使用了一个自
适应滑模干扰观测器.
定义一个滑模面

σdi = ėi + risig
γi(ei), (7)

其中: ei = xi,2 − x̂i,2为估计误差, x̂i,2为xi,2的估计,
ri > 0, 0 < γi < 1.
对第i个航天器,干扰观测器设计为

˙̂xi,2 = fi(xi,1,xi,2) + gi(xi,1)uci+

risig
γi(ei) + d̂i,

˙̂
di = ηisgnσdi + α̂isgnσdi,

(8)

其中: d̂i为di的估计, ηi > 0为常数, α̂i为αi的估计值,
其自适应律设计为如下形式:

˙̂αi = ℓ∥σdi∥ − α̂i, (9)

其中ℓ > 0为常数.

定定定理理理 1 在假设2下,针对第i个航天器系统(6),
在所设计的滑模干扰观测器(8)及自适应律(9)下,观
测误差d̃i = di − d̂i可以在有限时间内收敛到平衡点

附近的邻域内.
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对ei求导,可得

ėi = ẋi,2 − ˙̂xi,2 = −risigγi(ei) + di − d̂i, (10)

将式(10)代入滑模面(7)中,可得

σdi = di − d̂i. (11)

对σdi求导,可得

σ̇di = ḋi − ηisgnσdi − α̂isgnσdi. (12)

选取Lyapunov函数Vσi =
1

2
σT

diσdi +
1

2ℓ
α̃2

i ,令α̃i

= αi − α̂i,求导可得

V̇σi = σT
diσ̇di +

1

ℓ
α̃i

˙̃αi =

σT
di(ḋi − ηisgnσdi − α̂isgnσdi) =

−1

ℓ
α̃i

˙̂αi. (13)

根据假设2, ∥ḋi∥ 6 αi及自适应律(9),可得

V̇σi 6

αi∥σdi∥−ηi∥σdi∥−α̂i∥σdi∥−
1

ℓ
α̃i(ℓ∥σdi∥−α̂i)6

−ηi∥σdi∥+
1

ℓ
α̃iα̂i =

−ηi∥σdi∥ − (
1

2ℓ
α̃2

i )
1
2 + (

1

2ℓ
α̃2

i )
1
2 +

1

ℓ
α̃iα̂i. (14)

根据不等式α̃iα̂i 6 −1

2
α̃2

i +
1

2
α2

i ,可得

1

ℓ
α̃iα̂i 6 − 1

2ℓ
α̃2

i +
1

2ℓ
α2

i . (15)

根据引理3,令φ = 1, ψ =
1

2ℓ
α̃2

i , m = 1− 1

2
, n

=
1

2
, w =

1

2

[ 12 /(1− 1
2 )]

,可得

(
1

2ℓ
α̃2

i )
1
2 6 (1− 1

2
)w +

1

2ℓ
α̃2
i . (16)

将式(15)和式(16)代入式(14)中,可得

V̇σi 6

−ηi∥σdi∥ − (
1

2ℓ
α̃2
i )

1
2 +

1

2ℓ
α2

i + (1− 1

2
)w 6

−k1V
1
2

σi + k2, (17)

其中:

k1 = min{(2ηi)
1
2 , (

1

ℓ
)

1
2 } > 0,

k2 =
1

2ℓ
α2

i + (1− 1

2
)w > 0.

根据引理1,观测误差可以在有限时间收敛到平衡
点附近的邻域内.

4 基基基于于于super-twisting和和和积积积分分分滑滑滑模模模面面面的的的分分分布布布
式式式协协协同同同控控控制制制器器器设设设计计计

定义一致性误差


χi,1 =

n∑
j=1

aij(xi,1 − xj,1) + bi(xi,1 − q0),

χi,2 =
n∑

j=1

aij(xi,2 − xj,2) + bixi,2.
(18)

定义滑模面

Si = xi,2 +
w t

0
(ci,1sig

β1(χi,1(τ)) +

ci,2sig
β2(χi,2(τ)))dτ, (19)

其中: Si = [Si,1 Si,2 Si,3]
T, β1=

β2

2−β2

, β2∈(0, 1),

ci,1 > 0, ci,2 > 0,且满足多项式λ2 + ci,2λ+ ci,1为

Hurwitz多项式, i = 1, 2, · · · , n.

设计分布式协同控制器如下:

uci = −(gi(xi,1))
−1[unom

i + usw
i ],

unom
i = fi(xi,1,xi,2) + d̂i + ci,1sig

β1(χi,1)+

ci,2sig
β2(χi,2),

usw
i = δi,1ϕi(Si)−

w t

0
żi(Si)dτ,

(20)

其中:

ϕi(Si) = µi,1sig
1
2 (Si) + µi,2Si, (21)

żi(Si) =

−δi,2(
µ2
i,1

2
sig0(Si)+µ

2
i,2Si+

3

2
µi,1µi,2sig

1
2 (Si))=

−δi,2Γiϕi(Si), (22)

Γi =
µi,1

2
diag{|Si,1|−

1
2 , |Si,2|−

1
2 , |Si,3|−

1
2 }+ µi,2I3,

δi,1 > 0, δi,2 > 0, µi,1 > 0, µi,2 > 0为常数.

定定定理理理 2 针对多航天器系统(6),在自适应滑模干
扰观测器(8)及控制器(20)作用下,若存在对角矩阵
P > 0及常数µm,2满足

F TP + PF = −θI6n, (23)
θµm,2

λmax(P )
− λmax(P ) > 0, (24)

其中: F =

[
−δ1 I3n

−δ2 0

]
, µm,2 = min{µ1,2, µ2,2, · · · ,

µn,2}, δ1 = diag{δ1,1, δ2,1, · · · , δn,1, } ⊗ I3, δ2 =

diag{δ1,2, δ2,2, · · ·, δn,2, } ⊗ I3, θ >0为常数,多航天
器姿态可以在有限时间收敛到平衡点附近的邻域内.

根据所设计的控制器(20),对滑模面Si求导,可得

Ṡi = di − d̂i − δi,1ϕi(Si) + zi(Si). (25)

定义变量ς = [ϕT(S) ∆T]T,其中:

∆ = [∆T
1 ∆T

2 · · · ∆T
n ]

T,

∆i = di − d̂i + zi(Si),

ϕ(S) = [ϕT
1 (S1) ϕT

2 (S2) · · · ϕT
n(Sn)]

T.
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对变量ς求导,可得

ς̇ =

[
Γ (−δ1ϕ(S) +∆)

−δ2Γϕ(S) +
˙̃
d

]
= ΛFς +

[
0
˙̃
d

]
,

(26)

其中: Λ =

[
Γ 0

0 Γ

]
, Γ = diag{Γ1,Γ2, · · · ,Γn}.

选取Lyapunov函数V = ςTPς ,求导可得

V̇ = ςT(F TΛP + PΛF )ς + 2ςTP

[
0
˙̃
d

]
. (27)

根据定理2可知, F TΛP+PΛF =(F TP+PF )

Λ, F TP + PF = −θI6n,代入式(27),可得

V̇ = −θςTΛς + 2ςTP

[
0
˙̃
d

]
6

−θςTΛς + ςTPPς +
˙̃
dT ˙̃

d. (28)

根据ς及Λ定义,可得如下形式

ςTΛς = ϕT(S)Γϕ(S) + zT(S)Γz(S) =
n∑

i=1

3∑
j=1

(
µi,1

2
|Sji|−

1
2ϕ2

ji(Sji) +

µi,1

2
|Sji|−

1
2z2

ji(Sji)) + µm,2∥ς∥2 6
µm,1

2
∥S∥− 1

2 ∥ς∥2 + µm,2∥ς∥2, (29)

其中: µm,1=min{µ1,1, µ2,1, · · · , µn,1}, S=[ST
1 ST

2

· · · ST
n ]

T.

根据式(21),得∥ϕ∥2 >
n∑

i=1

3∑
j=1

(µi,1|Sji|+ 2µi,1 ·

µi,2|Sji|
3
2 ) + µm,2∥S∥2. 根据上式及λmin(P )× ∥ς∥2

6 V 6 λmax(P )∥ς∥2,得µm,1∥S∥
1
2 6 ∥ϕ∥ 6 ∥ς∥ 6

V
1
2

λ
1
2

min(P )
. 故

−∥S∥ 1
2 6 −µm,1λ

1
2

min(P )

V
1
2

. (30)

根据λmin(P )∥ς∥2 6 V 6 λmax(P )∥ς∥2,可得

ςTPPς 6 λmax(P )V. (31)

根据上节所设计的自适应滑模干扰观测器(8), ˙̃d
= ḋ− ηisgnσdi − α̂isgnσdi可得

˙̃
dT ˙̃

d = ∥ḋ∥2 6 (2∥α∥+ ∥η∥+ ∥α̃∥)2, (32)

其中: α = [α1 α2 · · · αn]
T, η = [η1 η2 · · · ηn]T, α̃

= [α̃1 α̃2 · · · α̃n]
T.

将式(29)–(32)代入式(28),可得

V̇ 6 −θµ2
m,1

λ
1
2

min(P )

2λmax(P )
V

1
2 − θ

µm,2

λmax(P )
V +

λmax(P )V + (2∥α∥+ ∥η∥+ ∥α̃∥)2 6

−c1V
1
2 − c2V + c3, (33)

其 中: c1 = θµ2
m,1

λ
1
2

min(P )

2λmax(P )
> 0, c2 =

θµm,2

λmax(P )
−

λmax(P ), c3 = (2∥α∥+ ∥η∥+ ∥α̃∥)2 > 0.

由式(24)可知, c2 =
θµm,2

λmax(P )
− λmax(P ) > 0.

根据引理2,状态ς可以在有限时间内有界稳定. 接
下来的证明过程分为两部分: 第1步证明状态χ1, χ2

有界稳定;第2步证明状态χ1, χ2可以在有限时间内

有界稳定.
第第第1步步步 证明状态χ1, χ2有界稳定.
根据定义ς = [ϕT(S) ∆T]T可知, ϕ(S), ∆可以

在有限时间内有界稳定. 根据式(25)可知, Ṡ可以在有
限时间内有界稳定. 假定存在常数cs > 0使得∥Ṡ∥ 6
cs.
根据式(19)中滑模面定义,可得

ẋ2 = −C1sig
β1(χ1)−C2sig

β2(χ2) + Ṡ, (34)

其中:

C1 = diag{c1,1, c2,1, · · · , cn,1} ⊗ I3,

C2 = diag{c1,2, c2,2, · · · , cn,2} ⊗ I3.

由于χ2 = Hx2,将式(34)两边同乘H ,得

χ̇2 =

−HC1sig
β1(χ1)−HC2sig

β2(χ2) +HṠ. (35)

选取V2=
1

β1+1
χT

1 sig
β1(χ1)+

1

2
χT

2C
−1
1 H−1χ2,

根据引理4,矩阵H是正定的,故V2为正定的. 根据式
(35),求导可得

V̇2 =

(sigβ1(χ1))
Tχ2 + χT

2C
−1
1 H−1 ×

(−HC1sig
β1(χ1)−HC2sig

β2(χ2) +HṠ) =

(sigβ1(χ1))
Tχ2 − χT

2 sig
β1(χ1)−

χT
2C

−1
1 C2sig

β2(χ2) + χT
2C

−1
1 Ṡ 6

−c4∥χ2∥β2+1 + ∥χ2∥∥C−1
1 ∥∥Ṡ∥, (36)

其中c4 = min{c1,2
c1,1

,
c2,2
c2,1

, · · · , cn,2
cn,1

}. 根据∥Ṡ∥ 6 cs,

可得

V̇2 6 −∥χ2∥(c4∥χ2∥β2 − ∥C−1
1 ∥cs). (37)

由式(37)可知,当∥χ2∥β2 >
∥C−1

1 ∥cs
c4

时, V̇2 < 0.

故系统状态χ1, χ2是有界稳定的.
第第第2步步步 证明状态χ1, χ2可以在有限时间内有界

稳定.

选取Lyapunov函数V3 =
1

2
χT

2H
−1χ2,求导可得

V̇3 =
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−χT
2C1sig

β1(χ1)−χT
2C2sig

β2(χ2)+χT
2 Ṡ 6

∥χ2∥∥C1∥∥χ1∥β1−c2,min∥χ2∥β2+1+∥χ2∥∥Ṡ∥,

(38)

其中c2,min = {c1,2, c2,2, · · · , cn,2}.

由于系统状态χ1有界,故假定存在常数cχ > 0,
使得∥χ1∥ 6 cχ.

V̇3 =

−ϱc2,min∥χ2∥β2+1 − ϵ∥χ2∥β2+1 +

∥χ2∥∥C1∥cβ1
χ + ∥χ2∥cs =

−ϱc2,min∥χ2∥β2+1 − ∥χ2∥(ϵ∥χ2∥β2 − c5) 6

−c6V
β2+1

2
3 − ∥χ2∥(ϵ∥χ2∥β2 − c5), (39)

其中0 < ϱ < 1, ϵ = (1− ϱ)c2,min, c5 = ∥C1∥cβ1
χ +

cs, c6 = ϱc2,min(
2

λmax(H−1)
)

β2+1
2 .

由式 (39)可知,当 ∥χ2∥β2 >
c5
ϵ
时, V̇3 6 −c5 ×

V
β2+1

2
3 . 故状态χ2可以在有限时间内有界稳定. 根据

χ2 = Hx2, H为正定对称矩阵, x2可以在有限时间

内有界稳定. 由于状态ϕ(S), ∆可以在有限时间内有

界稳定,根据式(21)–(22)可知, S 可以在有限时间内
有界稳定. 由式(19)知w t

0
(ci,1sig

β1(χi,1(τ)) + ci,2sig
β2(χi,2(τ)))dτ

可以在有限时间内有界稳定. 由于χ2可以在有限时间

内有界稳定,故状态χ1也可以在有限时间内有界稳

定. 即: 多航天器的姿态可以在有限时间内收敛到平
衡点附近的邻域内.

注注注 1 将文献[22]中的滑模面

Si=χi,2+
w t

0
(ci,1sig

β1(χi,1(τ))+ci,2sig
β2(χi,2(τ)))dτ

改为

Si=xi,2+
w t

0
(ci,1sig

β1(χi,1(τ))+ci,2sig
β2(χi,2(τ)))dτ.

将第1项中的χi,2变为xi,2,可以避免在控制器设计时引入全

局的拉普拉斯矩阵H ,从而实现了分布式控制.即: 当领导航

天器与第i个航天器有信息交互时,第i个航天器仅根据自身

信息、邻居航天器的信息及领导航天器信息进行姿态调整.

当领导航天器与第i个航天器没有信息交互时,第i个航天器

仅根据自身信息及邻居航天器的信息进行姿态调整. 与集中

式控制器相比,本文所设计的分布式控制器仅采用自身信息

及邻居航天器信息,具有更低的通讯要求和更高的灵活性.

注注注 2 由于引入super-twisting算法,加快了系统的收

敛速度.控制器设计包含快速趋近律sig
1
2 (Si)和指数趋近律

Si两部分. 当系统状态离滑模面较远时,指数趋近项Si保证

系统的快速收敛. 当系统状态离滑模面较近时,快速趋近项

sig
1
2 (Si)保证系统的快速收敛.

5 仿仿仿真真真研研研究究究

为了验证本文所提方法的有效性,针对1个虚拟领
导者和4个跟随者的多航天器模型,将本文所提方法
与文献[28]方法进行仿真对比研究.

4个跟随者的惯性矩阵为

J1 = diag{17, 12, 9}, J2 = diag{14, 13, 10},
J3 = diag{20, 10, 12}, J4 = diag{15, 9, 16}.

虚拟领导者的姿态为 q0 = [0.5 0 0]T. 系统的外部干
扰为

εi = 0.1× [cos(0.2t) sin(0.3t) cos(0.4t)]T N ·m.

执行器故障的效率因子为

Ξi = diag{0.2, 0.4, 1}.

偏差故障为

fai = [fai1 fai2 fai3]
T,

fai1 = 0.05× [0.9 + 0.1 sin(t/10) + 0.01ϖ] N ·m,
fai2 = 0.05× [0.9 + 0.1 cos(t/10) + 0.015ϖ] N ·m,
fai3 = 0.05× [0.9 + 0.1 sin(t/10) + 0.02ϖ] N ·m,

其中ϖ ∈ [−1, 1]为一个随机数.

自适应滑模干扰观测器参数选取ri = 0.05, γi =

0.5, ηi = 0.1, ℓi,1 = 0.2.

控制器参数选取

δi,1 = 2, δi,2 = 0.1, βi,1 =
3

7
,

βi,2 =
3

5
, ci,1 = ci,2 = 1, µi,1 = µi,2 = 0.01.

图1为多航天器的通讯拓扑图. 图2为有限时间姿
态跟踪曲线. qij和q̇ij为第i个航天器的第j个姿态及

其导数. 图2(a)–2(b)表示4个航天器姿态及其导数的
第1个状态. 图2(c)–2(d)表示4个航天器姿态及其导数
的第2个状态. 图2(e)–2(f)表示4个航天器姿态及其导
数的第3个状态. 图3表示了式(8)所示的系统在文献
[28]提出的控制器下4个航天器姿态及其导数的有限
时间跟踪曲线.从图2和图3(a)–3(b)等可以看出多航
天器的姿态可以在有限时间收敛到达稳定状态.

2

1

0

4

3

图 1 多航天器通讯拓扑结构图

Fig. 1 Communication topology of multi spacecraft
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图 2 本文控制器下的多航天器姿态及其导数跟踪曲线

Fig. 2 Multi spacecraft attitude and its derivative tracking curve under this paper

将图2和图3做对比可以看出,本文提出的控制器
具有更快的瞬态响应和更强的鲁棒性. 在本文提出的
控制器下, 4个航天器姿态在5秒左右到达稳定;而在
文献[28]提出的控制器下, 4个航天器姿态在10 s左右
到达稳定. 在文献[28]提出的控制器下要达到稳定状

态还需要多5 s的时间. 与文献[28]所设计的分布式有
限时间姿态协同控制器相比,由于引入了super-twist-
ing算法,本文提出的有限时间分布式协同控制器具有
更快的收敛速度.从图2和图3对比可以看出,本文所
提出的控制器具有更高的控制精度.
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图 3 文献[28]控制器下的多航天器姿态及其导数跟踪曲线

Fig. 3 Multi spacecraft attitude and its derivative tracking curve under reference [28]

6 结结结论论论

本文研究了基于super-twisting算法和自适应滑模
干扰观测器的多航天器姿态协同控制问题.首先,通
过对每个航天器构造自适应滑模干扰观测器来估计

系统外界干扰及执行器故障构成的集总干扰;然后,

基于多航天器姿态的一致性误差将super-twisting算法
与积分滑模控制相结合设计了分布式协同控制器,有
效地避免了控制器设计中全局信息的引入,实现了分
布式控制,简化了控制器的设计过程;最后,通过Lya-
punov稳定性理论证明了多航天器姿态可以在有限时
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间内收敛到平衡点附近的邻域内.通过仿真及对比,
结果表明: 本文所设计的控制器具有更快的收敛速度
和更高的控制精度.
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