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基于扩张观测器的航天器无速度旋量信息
姿轨一体化控制

摘要
针对在轨飞行期间无法精确获得速

度信息（角速度与质心速度）的情况，设
计了基于扩张状态观测器的航天器姿轨
一体化控制器．首先给出了基于对偶四
元数的航天器姿轨一体运动学与动力学
模型；然后针对速度旋量信息缺失的情
形并考虑模型参数误差与外界扰动设计
了扩张状态观测器，并利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳
定性定理分析观测误差的有限时间收敛
性；最后基于该扩张观测器设计航天器
姿轨一体快速终端滑模控制器，分析该
控制系统的有限时间收敛性，并进行数
值仿真验证．
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０　 引言

　 　 随着航天技术的快速发展，小推力推进技术的日益成熟，以及航

天器空间在轨服务、交会对接、高精度观测等复杂航天任务的相继出

现，对航天器动力学建模以及控制系统设计等问题提出了更严苛的

要求．航天器姿轨一体化建模与控制策略充分考虑了航天器姿轨耦合

动力学特性，可以实现姿态以及轨道的同步控制，并能够保证更优良

的控制精度、更强的机动性能和更高的控制效率，因此受到了国内外

学者的广泛关注［１⁃４］ ．特别是基于对偶四元数建立的航天器姿轨一体

动力学模型，具有形式简洁、结构紧凑、清晰明了等优势，近年来越来

越多的学者进行了深入研究，并且已产出了丰富的理论成果［６⁃１１］ ．
另一方面，从实际工程角度出发，受到航天器成本、体积、质量、

可靠性以及技术的限制，或者由于测量元件的故障、失效等情况，很
多航天器的速度信息都无法精确测得，所以在角 ／线速度信息未知的

情况下进行航天器姿轨控制器的设计具有很大的工程意义．目前针对

速度信息缺失问题的航天器控制方式主要有三种：一种是利用卡尔

曼滤波及其衍生算法对速度信息进行估计，而后利用估计的速度进

行控制器的设计［１２⁃１４］，但卡尔曼滤波器具有计算量较大、参数选取无

固定方法、观测状态的收敛性无法严格论证等缺陷，限制了其在高精

度速度估计方面的进一步应用；第二种方法是结合无源理论设计无

需速度信息的输出反馈控制器［１５⁃１７］，但控制系统收敛速度较慢，难以

在较短的时间内到达期望状态，且对外界干扰的鲁棒性较差；第三种

也是最为常用的方式为利用已知的航天器状态信息设计基于模型的

状态观测器，再基于该观测器设计航天器姿轨控制器，这种状态观测

器因其较快的收敛速度、较高的收敛精度而得到广泛的应用，特别是

针对无角速度的航天器姿态控制问题有着较为完善的研究成果［１８⁃２３］ ．
值得注意的是，目前已存在的文献中，大量的研究均是围绕无角速度

的航天器姿态控制问题，而针对速度信息缺失下航天器姿轨一体化

控制器设计的相关研究虽然也取得了一定的进展［２４⁃３１］，但同时考虑

了模型参数不确定性、外界干扰等因素的研究成果较少．
本文针对航天器在轨运行期间由于测量装置故障等原因导致无

法精确获得速度旋量信息的情况，基于对偶四元数建立航天器姿轨



　 　 　 　一体化模型，考虑模型参数不确定性与外界干扰的

影响因素，设计了扩张状态观测器并基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
稳定性定理分析了观测器观测误差的有限时间收敛

性；接着基于该扩张观测器，设计了航天器姿轨一体

快速终端滑模控制器，并论证了该控制系统的有限

时间收敛性；最后通过数值仿真，验证了该观测器与

控制器的有效性．

１　 航天器姿轨一体化动力学模型

本节给出基于对偶四元数的航天器姿轨一体化

动力学建模．为便于描述，首先给出对偶数、旋量与

对偶四元数的运算规则．
对于对偶数 ａ^ ＝ ａ ＋ εａ′，ａ^ｉ ＝ ａｉ ＋ εａ′ｉ，其中ε为对

偶单元，满足 ε２ ＝ ０，因此其加法运算、数乘运算与乘

法运算规则分别为

ａ^１ ＋ ａ^２ ＝ ａ１ ＋ ａ２ ＋ ε（ａ′１ ＋ ａ′２），
λａ^ ＝ λａ ＋ ελａ′，
ａ^１ ａ^２ ＝ ａ１ａ２ ＋ ε（ａ′１ａ２ ＋ ａ１ａ′２） ．

相似的，对偶矩阵 Ａ^ ＝ Ａ ＋ εＡ′，Ａ^ｉ ＝ Ａｉ ＋ εＡ′ｉ的
加法、数乘与乘法运算都有着相同的规则．而转置、
求逆运算分别为

Ａ^Ｔ ＝ ＡＴ ＋ εＡ′Ｔ，
Ａ^ －１ ＝ Ａ －１ － εＡ －１Ａ′Ａ －１ ．
对旋量 ｖ^ ＝ ｖ ＋ εｖ′，ｖ^ｉ ＝ ｖｉ ＋ εｖ′ｉ，其对偶叉乘矩

阵、对偶数与旋量之间和旋量之间的乘法规则分

别为

ｖ^ × ＝ ｖ × ＋ εｖ′×，
ａ^☉ｖ^ ＝ ａｖ ＋ εａ′ｖ′，
ｖ^１ × ｖ^２ ＝ ｖ１ × ｖ２ ＋ ε（ｖ′１ × ｖ２ ＋ ｖ１ × ｖ′２），
（ ｖ^１，ｖ^２） ＝ ｖＴ１ｖ２ ＋ ｖ′１ Ｔｖ′２，
［ ｖ^１ ｖ^２］ ＝ ｖＴ１ｖ′２ ＋ ｖ′１ Ｔｖ２ ．

而对于对偶四元数 Ｑ^ ＝ Ｑ ＋ εＱ′ ＝ ［ ｑ^０ 　 ｑ^Ｔ］ Ｔ，

Ｑ^ｉ ＝Ｑｉ ＋ εＱ′ｉ ＝ ［ ｑ^ｉ０ 　 ｑ^ｉ
Ｔ］ Ｔ，其运算规则接近于四元

数，其加法、数乘、乘法、共轭、求逆以及对数运算分

别为

Ｑ^１ ＋ Ｑ^２ ＝ Ｑ１ ＋ Ｑ２ ＋ ε（Ｑ′１ ＋ Ｑ′２），

λＱ^ ＝ ［λｑ^０ 　 λ ｑ^Ｔ］ Ｔ，

Ｑ^１ 􀳱 Ｑ^２ ＝ ［ｑ^１０ｑ^２０ － ｑ^１·ｑ^２　 （ｑ^１０ｑ^２ ＋ ｑ^２０ｑ^１ ＋ ｑ^１ × ｑ^２）Ｔ］Ｔ，

Ｑ^∗ ＝ ［ ｑ^０ － ｑ^Ｔ］ Ｔ，Ｑ^ －１ ＝ ‖Ｑ^‖ －１·Ｑ^∗，

ｌｎ Ｑ^ ＝ ｌｎ Ｑ ＋ ε（Ｑ －１ 􀳱 Ｑ′），
其中，四元数Ｑ ＝ ［ｑ０ 　 ｑＴ］ Ｔ 与Ｑｉ ＝ ［ｑｉ０ 　 ｑｉ

Ｔ］ Ｔ 的对

数运算与乘法运算分别如下：

ｌｎ Ｑ ＝
ａｒｃｃｏｓ ｑ０
２ １ － ｑ２０

ｑ，

Ｑ１ 􀳱 Ｑ２ ＝ ［ｑ１０ｑ２０ － ｑ１·ｑ２　 （ｑ１０ｑ２ ＋ ｑ２０ｑ１ ＋ ｑ１ × ｑ２）Ｔ］Ｔ，

则航天器的运动状态可由（Ｑ^（ ｔ），ω^（ ｔ）） 表示．其中，

Ｑ^（ ｔ） ＝ Ｑ（ ｔ） ＋ ε １
２
Ｑ（ ｔ） 􀳱 ρ（ ｔ），

ω^（ ｔ） ＝ ω（ ｔ） ＋ εｖ（ ｔ），
Ｑ^（ ｔ）为表示航天器位移信息的对偶四元数，Ｑ（ ｔ）为
其姿态四元数，ρ（ ｔ） 为其质心的位置矢量，ω^（ ｔ） 为

航天器的速度旋量，ω（ ｔ） 为其角速度，ｖ（ ｔ） 为质心

速度．
设航天器的期望运动状态为（Ｑ^ｄ（ ｔ），ω^ｄ（ ｔ）） ．则

Ｑ^ｅ ＝ Ｑ^
－１
ｄ 􀳱 Ｑ^和 ω^ｅ ＝ω ｅ ＋ εｖｅ 分别表示误差对偶四元

数和误差速度旋量．
此时，航天器姿轨一体化误差动力学方程可如

下表示：

Ｑ^
·

ｅ ＝
１
２
Ｑ^ｅ 􀳱 ω^ｅ，

Ｊ^ω^·ｅ ＝ Ｔ^ － （ω^ｅ ＋ Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ） × Ｊ^（ω^ｅ ＋ Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ） －

Ｊ^（Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^
·

ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ） ＋ Ｊ^ω^ｅ × （Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ）， （１）

其中 Ｔ^ ＝ Ｔ^ｇ ＋ Ｔ^ｕ ＋ Ｔ^ｄ 为航天器所受的力旋量，Ｔ^ｇ ＝
ｆｇ ＋ετｇ，ｆｇ ＝ － μ⊕ ｍＲ ／‖Ｒ‖３ 为万有引力，τｇ ＝

－ μ⊕ Ｒ ×ＪＲ ／‖Ｒ‖５ 为重力梯度力矩；Ｔ^ｕ ＝ ｆｕ ＋ ετｕ

和 Ｔ^ｄ ＝ ｆｄ ＋ ετｄ 分别表示航天器所受控制力旋量与

干扰力旋量．Ｊ^ ＝ ｄｍ
ｄε

Ｅ３ ＋ εＪ为对偶惯量矩阵，其逆矩

阵为 Ｊ^ －１ ＝ ｄ
ｄε

Ｊ －１ ＋ ε １
ｍ
Ｅ３ ．

２　 扩张状态观测器设计

本节针对无速度旋量信息反馈的问题，同时考

虑模型参数误差与外界扰动，设计扩张状态观测器．
考虑到模型惯量参数的不确定性，有 Ｊ^ ＝ Ｊ^０ ＋

ΔＪ^，其中 Ｊ^０ ＝
ｄｍ０
ｄε

Ｅ３ ＋ εＪ０为标称值，ΔＪ^为误差．再由

Ｑ^
·

ｅ ＝
ｑ^·ｅ０

ｑ^·ｅ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
＝ １
２
Ｑ^ｅ 􀳱 ω^ｅ ＝

１
２

－ ｑＴｅω ｅ － ε（ｑＴｅ ｖ′ｅ ＋ ｑ′Ｔｅω ｅ）
ｑｅ０ω ｅ ＋ ｑｅ × ω ｅ ＋ ε（ｑｅ０ｖ′ｅ ＋ ｑｅ × ｖ′ｅ ＋

　 　 ｑ′ｅ０ω ｅ ＋ ｑ′ｅ × ω ｅ）
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＝

２
范睿超，等．基于扩张观测器的航天器无速度旋量信息姿轨一体化控制．
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１
２

－ ｑ^Ｔｅ
ｑ^ｅ０·Ｅ３ ＋ ｑ^ ×

ｅ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
ω^ｅ，

可得如下方程组：

ｑ^·ｅ ＝
１
２
Ξ^ｅ·ω^ｅ，

Ｊ^０ω^
·

ｅ ＝ － Ｊ^０（Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^
·

ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ） ＋ Ｊ^０Ｄ^ ＋ Ｔ^ｕ ＋ Ｔ^ｇ，

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２）

其中

Ξ^ｅ ＝ ｑ^ｅ０·Ｅ３＋ｑ^
×
ｅ ，

Ｄ^＝ ω^ｅ×（Ｑ^ｅ∗ 􀳱ω^ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ）－Ｊ^
－１
０ （（ω^ｅ＋Ｑ^ｅ∗ 􀳱ω^ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ）×

Ｊ^（ω^ｅ＋Ｑ^ｅ∗ 􀳱ω^ｄ 􀳱Ｑ^ｅ））－Ｊ^
－１
０ ΔＪ^（Ｑ^ｅ∗ 􀳱ω^

·
ｄ 􀳱Ｑ^ｅ）＋

Ｊ^０
－１ΔＪ^ω^ｅ×（Ｑ^ｅ∗ 􀳱ω^ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ）－Ｊ^０

－１ΔＪ^ω^
·

ｅ＋Ｊ^０
－１Ｔ^ｄ ．

当 Ξ^－１ｅ 存在，即 ｑｅ０≠０ 时，针对该二阶非线性系

统设计三阶扩张状态观测器如下：
ｅ^１ ＝ ｚ^１－ｑ^ｅ，

ｚ^·１ ＝
１
２
Ξ^ｅ·ｚ^２－ｘ^ｅ１，

ｚ^·２ ＝ ｚ^３－（Ｑ^∗ｅ 􀳱ω^
·

ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ）＋Ｊ^
－１
０ （ Ｔ^ｕ＋Ｔ^ｇ）－ｘ^ｅ２，

ｚ^·３ ＝ －β^３☉ｘ^ｅ２
－β^４☉ｓｇｎ（ ｘ^ｅ２），

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（３）

其中 ｘ^ｅ１
＝ β^１☉ｓｇｎ（ ｅ^１）， ｘ^ｅ２

＝ β^２☉ｓｇｎ（２Ξ^
－１
ｅ · ｘ^ｅ１），

β^１ ＝β１＋εβ′１，β^２ ＝ β２＋εβ′２，β^３ ＝β３＋εβ′３与 β^４ ＝ β４＋εβ′４均为

待调观测器参数．令 ｅ^１ ＝ ｚ^１－ｑ^ｅ，ｅ^２ ＝ ｚ^２－ω^ｅ，ｅ^３ ＝ ｚ^３－Ｄ^，
可得出观测误差动力学方程组（４）：

ｅ^·１ ＝
１
２
Ξ^ｅ·ｅ^２－ｘ^ｅ１

＝ １
２
Ξ^ｅ·ｅ^２－β^１☉ｓｇｎ（ ｅ^１），

ｅ^·２ ＝ ｅ^３－ｘ^ｅ２
＝ ｅ^３－β^２☉ｓｇｎ（２Ξ^

－１
ｅ ·ｘ^ｅ１），

ｅ^·３ ＝ －Ｄ^
·
－β^３☉ｘ^ｅ２

－β^４☉ｓｇｎ（ ｘ^ｅ２） ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（４）

注 １　 对于旋量 ｖ^ ＝ ［ｖ１ ＋ εｖ′１ 　 ｖ２ ＋ εｖ′２ 　 ｖ３ ＋
εｖ′３］ Ｔ，规定其符号函数为

ｓｇｎ（ ｖ^） ＝
ｓｇｎｖ１ ＋ εｓｇｎｖ′１
ｓｇｎｖ２ ＋ εｓｇｎｖ′２
ｓｇｎｖ３ ＋ εｓｇｎｖ′３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

其中

ｓｇｎ（ｘ） ＝
１，　 　 ｘ ＞ ０，
－ １， ｘ ＜ ０．{

但由于仿真过程中容易产生控制器的抖振，影
响控制性能与控制效率，因此在仿真中由饱和函数

ｓａｔ（·） 代替符号函数．其中 δ 为一个充分小的正数．

ｓａｔ（ｘ） ＝ ｘ
｜ ｘ ｜ ＋ δ

．

注 ２　 考虑到在实际情况中，观测量速度旋量

ω^ｅ 与总干扰 Ｄ^ 及其导数 Ｄ^
·

均有界，因此为加快观测

误差的收敛速度，对 ｚ^２，ｚ^３设置上下界．首先对任意对

偶数 ｘ^ ＝ ｘ ＋ εｘ′，ｘ^· ＝ ｘ̇ ＋ εｘ̇′，􀭰ｘ＾ ＝ 􀭰ｘ ＋ ε􀭰ｘ′ 定义函数

ｇ^（ ｘ^·，ｘ^，􀭰ｘ＾ ） ＝ ｇ（ ｘ̇，ｘ，􀭰ｘ） ＋ εｇ（ ｘ̇′，ｘ′，􀭰ｘ′） ， （５）
其中

ｇ（ ｘ̇，ｘ，􀭰ｘ） ＝
０，　 ｘ≥ 􀭰ｘ，ｘ̇≥ ０，
０， ｘ≤－ 􀭰ｘ，ｘ̇≤ ０，
ｘ̇， 其他．

ì

î

í

ïï

ïï

在通过积分计算 ｘ 时，以 ｇ（ ｘ̇，ｘ，􀭰ｘ） 替换 ｘ̇ 可使

得 ｘ∈ ［ － 􀭰ｘ，􀭰ｘ］，从而实现对变量 ｘ 设置上下界．

本文在仿真与推导中使用 ｇ^（ ｚ^·２ｉ，ｚ^２ｉ，􀭰ｚ
＾
２）替换 ｚ^·２ｉ，

ｇ^（ ｚ^·３ｉ，ｚ^３ｉ，􀭰ｚ
＾
３） 替换 ｚ^·３ｉ，ｉ ＝ １，２，３，从而实现对 ｚ^２ｉ，ｚ^３ｉ 设

界，即对 ｚ^２，ｚ^３ 设界．进一步可知观测误差旋量 ｅ^２，ｅ^３
均有界．

定理 １　 对由式（２）描述的航天器动力学系统，
若 ｑｅ０ ≠ ０，采用如式（３） 所示扩张观测器，能够保证

观测器误差 ｅ^１，ｅ^２ 及 ｅ^３ 在有限时间 Ｔｅ１
＋ Ｔｅ２

＋ Ｔｅ３ 内

相继收敛于０^，即在有限时间 Ｔｅ１
＋ Ｔｅ２

＋ Ｔｅ３ 之后，ｚ^１ ＝

ｑ^ｅ，ｚ^２ ＝ ω^ｅ，ｚ^３ ＝ Ｄ^． 其 中 ０^ ＝ ［０ ＋ ε０　 ０ ＋
ε０　 ０ ＋ε０］ Ｔ ．

证明

１） 证明 ｅ^１ 在有限时间 Ｔｅ１ 内可收敛至０^．
选取如式（６） 所示 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖｅ１
＝ １
２
（ ｅ^１，ｅ^１）， （６）

则其关于时间的导数

Ｖ̇ｅ１
＝ （ ｅ^１，ｅ^

·
１） ＝ ｅ^１，

１
２
Ξ^ｅ·ｅ^２ － β^１☉ｓｇｎ（ ｅ^１）

æ

è
ç

ö

ø
÷ ． （７）

假设

ｌ^１ ＝
１
２
ｓｕｐ（‖Ξｅ‖·‖ｅ２‖） ＋

　 　 ε １
２
ｓｕｐ（‖Ξ′ｅ‖·‖ｅ２‖ ＋‖Ξｅ‖·‖ｅ′２‖），

则可知

Ｖ̇ｅ１ ≤ （ ｅ^１， － （ β^１ － ｌ^１）☉ｓｇｎ（ ｅ^１）） ≤
－ （β １ － ｌ１）‖ｅ１‖ － （β′１ － ｌ′１）‖ｅ′１‖． （８）

设 σｅ１
＝ ２ ｍｉｎ｛β１ － ｌ１，β′１－ ｌ′１｝，则由式（６）与式

（８）可知：

Ｖ̇ｅ１
＋σｅ１Ｖ

１
２
ｅ１≤－（β１－ｌ１）‖ｅ１‖－（β′１－ｌ′１）‖ｅ′１‖＋

　 　 σｅ１

１
２
‖ｅ１‖２＋‖ｅ′１‖２≤－（β１－ｌ１）‖ｅ１‖－

３
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：１⁃９
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　 　 （β′１－ｌ′１）‖ｅ′１‖＋
σｅ１

２
（‖ｅ１‖＋‖ｅ′１‖）≤

　 　 －（β１－ｌ１）‖ｅ１‖－（β′１－ｌ′１）‖ｅ′１‖＋
　 　 （β１－ｌ１）‖ｅ１‖＋（β′１－ｌ′１）‖ｅ′１‖＝０． （９）

由式（９） 有， ｅ^１ 在有限时间 Ｔｅ１内可收敛至０^，其

中 Ｔｅ１
＝
２ Ｖｅ１（０）

σｅ１

．

２）证明 ｅ^２ 在 ｅ^１ ＝ ０^之后有限时间 Ｔｅ２内可收敛至

０^，即 ｅ^２ 在有限时间 Ｔｅ１
＋Ｔｅ２内可收敛至０^．在 Ｔｅ１时刻

之后，由于 ｅ^１ ＝ ０^，根据 Ｂａｒｂａｌａｔ 引理有 ｅ^·１ ＝ ０^，由方

程组（４）可得： ｅ^·１ ＝
１
２
Ξ^ｅ·ｅ^２－ｘ^ｅ１

＝ ０^， １
２
Ξ^ｅ·ｅ^２ ＝ ｘ^ｅ１ ．

因此 ｅ^２ ＝ ２Ξ^
－１
ｅ ·ｘ^ｅ１ ．进一步有

ｅ^·２ ＝ ｅ^３－ｘ^ｅ２
＝ ｅ^３－β^２☉ｓｇｎ（２Ξ^

－１
ｅ ·ｘ^ｅ１）＝

　 　 ｅ^３－β^２☉ｓｇｎ（ ｅ^２） ． （１０）
选取如式（１１） 所示 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖｅ２
＝ １
２
（ ｅ^２，ｅ^２）， （１１）

则其导数为

Ｖ̇ｅ２
＝（ ｅ^２， ｅ^

·
２）＝ （ ｅ^２，ｅ^３－β^２☉ｓｇｎ（ ｅ^２）） ． （１２）

假设 ｌ^２ ＝ｓｕｐ（‖ｅ３‖）＋εｓｕｐ（‖ｅ′３‖），则有

Ｖ̇ｅ２≤（ ｅ^２，－（ β^２－ｌ^２）☉ｓｇｎ（ ｅ^２）） ． （１３）
类似 １） 中结论，可知 ｅ^２ 在 Ｔｅ１后有限时间 Ｔｅ２内

可收敛至０^．

Ｔｅ２
＝
２ Ｖｅ２（Ｔｅ１）

σｅ２

，σｅ２
＝ ２ｍｉｎ｛β２－ｌ２，β′２－ｌ′２｝ ．

３）证明 ｅ^３ 在 ｅ^２ ＝ ０^之后有限时间 Ｔｅ３内可收敛至

０^，即 ｅ^３ 在有限时间 Ｔｅ１
＋Ｔｅ２
＋Ｔｅ３内可收敛至０^．在 Ｔｅ１

＋

Ｔｅ２时刻之后，由于 ｅ^２ ＝ ０^，根据 Ｂａｒｂａｌａｔ 引理有 ｅ^·２ ＝

０^，由方程组（４）可知： ｅ^·２ ＝ ｅ^３－ｘ^ｅ２
＝ ０^，ｘ^ｅ２

＝ ｅ^３ ．因此有

ｅ^·３ ＝ －Ｄ^
·
－β^３☉ｅ^３－β^４☉ｓｇｎ（ ｅ^３） ． （１４）

选取如式（１５） 所示 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖｅ３
＝ １
２
（ ｅ^３，ｅ^３）， （１５）

则其导数为

Ｖ̇ｅ３
＝（ ｅ^３， ｅ^

·
３）＝ （ ｅ^３，－Ｄ^

·
－β^３☉ｅ^３－β^４☉ｓｇｎ（ ｅ^３）） ． （１６）

设 ｌ^３ ＝ｓｕｐ（‖Ｄ̇‖）＋εｓｕｐ（‖Ｄ̇′‖），则有

Ｖ̇ｅ３≤－（ ｅ^３，β^３☉ｅ^３）－（ ｅ^３，（ β^４－ｌ^３）☉ｓｇｎ（ ｅ^３））≤

－（ ｅ^３，（ β^４－ｌ^３）☉ｓｇｎ（ ｅ^３）） ． （１７）
类似 １），２），可得 ｅ^３ 在 Ｔｅ１

＋Ｔｅ２后有限时间 Ｔｅ３内

可收敛至０^．

Ｔｅ３
＝
２ Ｖｅ３（Ｔｅ１

＋Ｔｅ２）
σｅ３

，σｅ３
＝ ２ｍｉｎ｛β４－ｌ３，β′４－ｌ′３｝ ．

综上，观测器误差 ｅ^１， ｅ^２， ｅ^３ 内能于有限时间

Ｔｅ１
＋Ｔｅ２
＋Ｔｅ３收敛于０^，即在有限时间 Ｔｅ１

＋Ｔｅ２
＋Ｔｅ３之后，

ｚ^１ ＝ ｑ^ｅ，ｚ^２ ＝ ω^ｅ，ｚ^３ ＝ Ｄ^．

３　 基于扩张观测器的航天器姿轨一体化终
端滑模控制

　 　 设如式（１８） 所示快速终端滑模面：
ｓ^＝ ｓ^１ ｓ^２ ｓ^３[ ] Ｔ ＝ ０^， （１８）

其中 ｓ^ｉ ＝ ｚ^２ｉ＋λ^１☉Γ^ｅｉ
＋λ^２ｉ☉ｓｇｎ（ Γ^ｅｉ）

α，α∈（０􀆰 ５，１），

ｉ∈｛ １， ２， ３｝， Γ^ｅ ＝ Γ^ｅ１ Γ^ｅ２ Γ^ｅ３[ ]
Ｔ ＝ Γｅ ＋ εΓ′ｅ ＝

２ｌｎ（Ｑ^ｅ），λ^１ 与 λ^２ ＝ λ^２１ λ^２２ λ^２３[ ]
Ｔ
为待调滑模面

参数．
设计如式（１９）所示控制器：

Ｔ^ｕ ＝ Ｊ^０（Ｑ^∗ｅ 􀳱ω^
·

ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ）－Ｊ^０ ｚ^３－

αＪ^０（ｄｉａｇ（ λ^２ｉ☉｜ Γ^ｅｉ ｜
α－１）☉Ｚ^Ωｅ

）－Ｊ^０（ λ^１☉Ｚ^Ωｅ
）－

Ｔ^ｇ－
ｄ
ｄε
＋εæ

è
ç

ö

ø
÷ （ ｋ^☉ｓ^＋β^☉ｓｇｎ（ ｓ^））， （１９）

其中 ｋ^ ＝ ｋ ＋ εｋ′ 与 β^ ＝ β ＋ εβ′ 为 控 制 器 参 数，

ϕｅ ＝ ΓＴｅΓｅ ，

Ｚ^Ωｅ
＝ ｚ２＋

１
２
Γｅ×ｚ２＋

１
ϕ２ｅ

１－
ϕｅ

２
ｃｏｔ

ϕｅ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷Γｅ×（Γｅ×ｚ２）

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

ε（ｚ′２－ｚ２×Γ′ｅ） ．
定理 ２　 由式（２）描述的航天器系统，采用如式

（１９） 所示控制策略，可使得跟踪误差 （ Ｑ^ｅ （ ｔ），
ω^ｅ（ ｔ））在有限时间 Ｔｅ１

＋Ｔｅ２
＋Ｔｅ３之后再经过有限时间

抵达设定滑模面，再经过有限时间可收敛，即存在

Ｔ１，Ｔ２，使得 ｔ＞Ｔ１ ＋Ｔｅ１
＋Ｔｅ２
＋Ｔｅ３时，ｓ^（ ｔ）＝ ０^．抵达滑模

面后，在时间 Ｔ２内抵达期望状态，误差状态有限时间

收敛，即 ｔ＞Ｔｅ１
＋Ｔｅ２
＋Ｔｅ３
＋Ｔ１ ＋Ｔ２时，Ｑ^ｅ ＝ １^，ω^ｅ ＝ Γ^ｅ ＝ ０^．

即被控航天器运动状态可在有限的时间内完成对期

望状态的跟踪．其中１^ ＝ ［１＋ε０　 ０＋ε０　 ０＋ε０ 　 ０＋
ε０］ Ｔ ．

证明

由上节结论可知在 Ｔｅ１
＋Ｔｅ２
＋Ｔｅ３时刻后， ｚ^１ ＝ ｑ^ｅ，

４
范睿超，等．基于扩张观测器的航天器无速度旋量信息姿轨一体化控制．
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ｚ^２ ＝ ω^ｅ，ｚ^３ ＝ Ｄ^．因此可知此时终端滑模面 （ １８）可
写作：

ｓ^ｉ ＝ ｚ^２ｉ＋λ^１☉Γ^ｅｉ
＋λ^２ｉ☉ｓｇｎ（Γ^ｅｉ）

α ＝

　 　 ω^ｅｉ
＋λ^１☉Γ^ｅｉ

＋λ^２ｉ☉ｓｇｎ（Γ^ｅｉ）
α，

其中 α∈（０􀆰 ５，１），ｉ∈｛１，２，３｝，由于此时 ｚ^２ ＝ ω^ｅ，因
此结合文献［９］可知：

Ｚ^Ωｅ
＝ωｅ＋

１
２
Γｅ×ωｅ＋

１
ϕ２ｅ

１－
ϕｅ

２
ｃｏｔ

ϕｅ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷Γｅ×（Γｅ×ωｅ）

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

ε（ｖｅ－ωｅ×ρｅ）＝ Ω^ｅ ．
同理控制器（１９）可写作：

Ｔ^ｕ ＝Ｊ^０（Ｑ^∗ｅ 􀳱ω^
·

ｄ 􀳱Ｑ^ｅ）－Ｊ^０ｚ^３－αＪ^０（ｄｉａｇ（λ^ｉ☉｜Γ^ｅｉ ｜
α－１）☉Ｚ^Ωｅ

）－

Ｊ^０（ λ^ ｉ☉Ｚ^Ωｅ
）－Ｔ^ｇ－

ｄ
ｄε
＋εæ

è
ç

ö

ø
÷ （ ｋ^☉ｓ^＋β^☉ｓｇｎ（ ｓ^））＝

Ｊ^０（Ｑ^∗ｅ 􀳱ω^
·

ｄ 􀳱Ｑ^ｅ）－Ｊ^０Ｄ^－αＪ^０（ｄｉａｇ（λ^ｉ☉｜Γ^ｅｉ ｜
α－１）☉Ω^ｅ）－

Ｊ^０（ λ^ ｉ☉Ω^ｅ）－Ｔ^ｇ－
ｄ
ｄε
＋εæ

è
ç

ö

ø
÷ （ ｋ^☉ｓ^＋β^☉ｓｇｎ（ ｓ^）） ．

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数如下：

Ｖ１ ＝
１
２
［ ｓ^ Ｊ^０ ｓ^］， （２０）

其导数为

Ｖ̇１ ＝ ［ ｓ^ Ｊ^０ ｓ^
·］ ＝ ［ ｓ^ － Ｊ^０（Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^

·
ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ） ＋ Ｊ^０Ｄ^ ＋

Ｊ^０（ λ^１☉Ω^ｅ） ＋ α Ｊ^０（ｄｉａｇ（ λ^２ｉ☉ ｜ Γ^ｅｉ ｜
α－１）☉Ω^ｅ） ＋

Ｔ^ｇ ＋ Ｔ^ｕ］ ＝ ［ ｓ^ Ｔ^ｇ － Ｊ^０（Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^
·

ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ） ＋

Ｊ^０Ｄ^ ＋ α Ｊ^０（ｄｉａｇ（ λ^２ｉ☉ ｜ Γ^ｅｉ ｜
α－１）☉Ω^ｅ） ＋

Ｊ^０（ λ^１☉Ω^ｅ） － Ｔ^ｇ ＋ Ｊ^０（Ｑ^∗ｅ 􀳱 ω^
·

ｄ 􀳱 Ｑ^ｅ） － Ｊ^０Ｄ^ －

Ｊ^０（λ^１☉Ω^ｅ） － αＪ^０（ｄｉａｇ（λ^２ｉ☉ ｜ Γ^ｅｉ ｜
α－１）☉Ω^ｅ） －

ｄ
ｄε

＋ εæ

è
ç

ö

ø
÷ （ ｋ^☉ｓ^ ＋ β^☉ｓｇｎ（ ｓ^））］ ＝

－ ｓ^
ｄ
ｄε

＋ εæ

è
ç

ö

ø
÷ （^ｋ☉^ｓ）é

ë
êê

ù

û
úú － ｓ^

ｄ
ｄε

＋ εæ

è
ç

ö

ø
÷ （β^☉ｓｇｎ（^ｓ））é

ë
êê

ù

û
úú≤

－ ｓ^
ｄ
ｄε

＋ εæ

è
ç

ö

ø
÷ （ β^☉ｓｇｎ（ ｓ^））é

ë
êê

ù

û
úú ＜ ０． （２１）

记 σ １ ＝ ｍｉｎ
２

‖Ｊ０‖
β， ２

ｍ０
β′{ } ，则

Ｖ̇１ ＋ σ １Ｖ
１
２
１ ≤－ （β‖ｓ‖ ＋ β′‖ｓ′‖） ＋

σ１
１
２
ｓＴＪ０ｓ ＋

ｍ０
２
ｓ′Ｔｓ′≤－ β２‖ｓ‖２ ＋ β′２‖ｓ′‖２ ＋

σ ２１
２
（‖Ｊ０‖‖ｓ‖２ ＋ ｍ０‖ｓ′‖２） ．

由于
σ ２１
２
‖Ｊ０‖≤ β ２，

σ ２１
２
ｍ０ ≤ β′２，因此可得：

Ｖ̇１ ＋ σ １Ｖ
１
２
１ ≤ ０．

系统状态可在观测器收敛后有限时间内到达滑

模面，记 Ｔｅ ＝ Ｔｅ１
＋ Ｔｅ２

＋ Ｔｅ３，则到达滑模面时间为

Ｔ１ ＝
２ Ｖ（Ｔｅ）

σ １
，

其中 σ １ ＝ ｍｉｎ
２

‖Ｊ０‖
β， ２

ｍ０
β′{ } ．

接下来证明控制系统可在抵达滑模面后有限时

间内抵达期望状态． 选取如式 （２２） 的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数：

Ｖｓ ＝ （Γ^ｅ，Γ^ｅ）， （２２）
其导数为

Ｖ̇ｓ ＝ ２（Γ^ｅ，Γ^
·

ｅ） ＝ ２（Γ^ｅ，ω^ｅ） ＝

－ ２（Γ^ｅ，λ１☉Γ^ｅ） － ２∑
３

ｉ ＝ １
（λ２ｉ ｜ Γｅｉ ｜

α＋１ ＋ λ′２ｉ ｜ Γ′ｅｉ ｜
α＋１） ≤

－ ２∑
３

ｉ ＝ １
（λ ２ｉ ｜ Γｅｉ ｜

α＋１ ＋ λ′２ｉ ｜ Γ′ｅｉ ｜
α＋１） ．

记 σ ２ ＝ ｍｉｎ｛２λ ２ｉ，２λ′２ｉ｝，ｉ∈ ｛１，２，３｝，有

Ｖ̇ｓ ＋ σ２Ｖ
α＋１
２

ｓ ≤－ ２∑
３

ｉ ＝ １
（λ２ｉ ｜ Γｅｉ ｜

α＋１ ＋ λ′２ｉ ｜ Γ′ｅｉ ｜
α＋１） ＋

σ ２ ∑
３

ｉ ＝ １
（ ｜ Γｅｉ ｜

２ ＋｜ Γ′ｅｉ ｜
２）[ ]

α ＋１
２ ≤

－ ２∑
３

ｉ ＝ １
（λ ２ｉ ｜ Γｅｉ ｜

α＋１ ＋ λ′２ｉ ｜ Γ′ｅｉ ｜
α＋１） ＋

σ ２∑
３

ｉ ＝ １
（ ｜ Γｅｉ ｜

α＋１ ＋｜ Γ′ｅｉ ｜
α＋１） ≤ ０．

因此可得结论，系统到达滑模面之后，系统在有

限时间 Ｔ２ 内即可到达期望状态：

Ｔ２ ＝
２

σ ２（１ － α）
Ｖｓ（Ｔｅ ＋ Ｔ１）

１－α
２ ．

综上所述，基于扩张观测器（３） 的控制系统可

在有限时间 Ｔｅ ＋ Ｔ１ ＋ Ｔ２ 内收敛．

４　 仿真分析

为验证如式（３）所示观测器与式（１９）所示航天

器姿轨一体化控制器的有效性，本节进行该航天器

系统的数值仿真验证．如表 １ 所示为航天器目标轨

道的轨道根数．初始真近点角 θ（０）＝ ０°．

表 １　 航天器目标轨道根数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｅｘｐｅｃｔｅｄ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｏｒｂｉｔａｌ ｅｌｅｍｅｎｔｓ

ａ ／ ｋｍ ｅ ｉ ／ ｄｅｇ Ω ／ ｄｅｇ ω ／ ｄｅｇ

６ ８７８􀆰 １４ ０ ９７􀆰 ４０６ ５ ０ ０

５
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：１⁃９

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０２１，１３（１）：１⁃９



该航天器期望姿态为对地定向，期望角速度为

ωｄ ＝ ０ ０ ０􀆰 ００１ １[ ] Ｔ ｒａｄ ／ ｓ．其对偶惯量矩阵标称

值 Ｊ^０ ＝
ｄｍ０
ｄε

Ｅ３ ＋ εＪ０ 与误差 ΔＪ^ ＝ ｄΔｍ
ｄε

Ｅ３ ＋ εΔＪ，

Ｊ０ ＝
１４
１６
１７

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｋｇ·ｍ２， ｍ０ ＝ １００ ｋｇ，

ΔＪ ＝
０􀆰 １１

０􀆰 ２
０􀆰 ２３

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｋｇ·ｍ２， Δｍ ＝ ２ ｋｇ．

航天器受环境干扰力与干扰力矩分别为

ｆｄ ＝
０􀆰 ０６ ＋ ０􀆰 ０３ｓｉｎ（０􀆰 ５ｔ）
０􀆰 ０５ ＋ ０􀆰 ０４ｓｉｎ（０􀆰 ５ｔ）
０􀆰 ０４ ＋ ０􀆰 ０１ｓｉｎ（０􀆰 ５ｔ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｎ，

τｄ ＝
０􀆰 ００２ ＋ ０􀆰 ００４ｓｉｎ（０􀆰 ５ｔ）
０􀆰 ００６ ＋ ０􀆰 ００３ｓｉｎ（０􀆰 ５ｔ）
０􀆰 ００１ ＋ ０􀆰 ００７ｓｉｎ（０􀆰 ５ｔ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｎ·ｍ．

设初始状态误差为

Ｑｅ（０） ＝ ０􀆰 ３７７ ２ － ０􀆰 ４３２ ９ ０􀆰 ６６４ ５ ０􀆰 ４７８ ３[ ] Ｔ，
ω ｅ（０） ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔｒａｄ ／ ｓ，
ρ ｅ（０） ＝ － ２０ － １０ １０[ ] Ｔｍ，
ｖｅ（０） ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔｍ ／ ｓ．

观测器参数与控制器参数设置如下：
β^１ ＝ １０ ＋ ε２０，　 β^２ ＝ １５ ＋ ε３０，

β^３ ＝ ２０ ＋ ε２０，　 β^４ ＝ ３ ＋ ε３，

α ＝ ０􀆰 ５，　 ｋ^ ＝ ３０ ＋ ε３０，　 β^ ＝ ２ ＋ ε１，
λ^１ ＝ ０􀆰 ０１５ ＋ ε０􀆰 ０１５，

λ^２ ＝ ０􀆰 １ ＋ ε０􀆰 １ ０􀆰 １ ＋ ε０􀆰 １ ０􀆰 １ ＋ ε０􀆰 １[ ] Ｔ．
考虑实际航天器任务中，控制输入为有限值，因

此在仿真中设置

（ ｆｕ） ≤１ Ｎ， （τｕ） ≤０􀆰 １ Ｎ·ｍ，　 ｉ∈ { １，２，３ } ．
为使仿真结果展示更为直观，本文直接将对偶

四元数与旋量等变量解算、分解为姿态四元数与矢

量形式．仿真结果如图 １—６所示．
图 １—３为观测器观测误差曲线，上部表示实

部，下部表示对偶部．其中，图 １为观测器误差旋量 ｅ^１
的变化曲线，由图 １ 中可看出 ｅ^１ 的实部约在 ０􀆰 ０８ ｓ
收敛，最终收敛精度约为 ２ × １０ －１３，对偶部约在 ０􀆰 ５ ｓ
收敛，最终收敛精度约为 ５ × １０ －１４；图 ２为观测器误

差旋量 ｅ^２ 的变化曲线，由图 ２中可看出 ｅ^２ 的实部约

在 ０􀆰 １ ｓ收敛，对偶部约在 ０􀆰 ６ ｓ收敛，最终收敛精度

约为 ５ × １０ －１０；图 ３ 为观测器误差旋量 ｅ^３ 的变化曲

线，由图 ３中可看出 ｅ^３ 的实部约在 ０􀆰 ３ ｓ收敛，对偶

部约在 ０􀆰 ７ ｓ收敛，最终收敛精度约为 １ × １０ －６ ．因此

可看出在极短的时间内，观测器变量 ｚ^１，ｚ^２ 与 ｚ^３ 分别

以极高的精度收敛到了 ｑ^ｅ，ω^ｅ 与 Ｄ^，可以准确地观测

待观测的速度误差旋量 ω^ｅ 与不可测的总干扰 Ｄ^． 由
此验证了该观测器的有效性．

图 １　 扩张观测器的观测误差 ｅ^１（实部（上）与对偶部（下））

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｅ^１ ｏｆ ＥＳＯ （ｒｅａｌ ｐａｒｔ （ｕｐｐｅｒ）

ａｎｄ ｄｕａｌ ｐａｒｔ （ ｌｏｗｅｒ））

图 ２　 扩张观测器的观测误差 ｅ^２（实部（上）与对偶部（下））

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｅ^２ ｏｆ ＥＳＯ （ｒｅａｌ ｐａｒｔ （ｕｐｐｅｒ）

ａｎｄ ｄｕａｌ ｐａｒｔ （ ｌｏｗｅｒ））

图 ４、图 ５展示了航天器姿轨控制系统的状态误

差曲线，图 ４中曲线表示航天器误差对偶四元数解

算为误差四元数与误差位置矢量，上部表示航天器

姿态误差变化轨线，下部表示航天器位置误差变化

轨线．图 ５ 中曲线表示航天器速度旋量信息，上部表

示航天器角速度误差变化轨线，下部表示航天器速

度误差变化轨线．图 ６ 中曲线表示航天器控制力旋

量信息，上部表示控制力矩，下部表示控制力．由此

可看出航天器姿态误差约在 ５０ ｓ 处收敛，姿态与角

速度收敛精度可分别达 ２×１０－５与 １×１０－６ ｒａｄ ／ ｓ，且误

差仍在持续衰减；航天器位置误差约在 ９０ ｓ处收敛，

６
范睿超，等．基于扩张观测器的航天器无速度旋量信息姿轨一体化控制．

ＦＡＮ Ｒｕｉｃｈａｏ，ｅｔ ａｌ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ⁃ｏｒｂｉｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｗｉｔｈｏｕｔ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｓｃｒｅｗ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ．



图 ３　 扩张观测器的观测误差 ｅ^３（实部（上）与对偶部（下））

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｅ^３ ｏｆ ＥＳＯ （ｒｅａｌ ｐａｒｔ （ｕｐｐｅｒ）

ａｎｄ ｄｕａｌ ｐａｒｔ （ ｌｏｗｅｒ））

图 ４　 误差四元数（上）与位置误差（下）
Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｅｒｒｏｒ ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ （ｕｐｐｅｒ） ａｎｄ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ （ｌｏｗｅｒ）

图 ５　 角速度误差（上）与速度误差（下）
Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ （ｕｐｐｅｒ）

ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ （ｌｏｗｅｒ）

位置与速度收敛精度可分别达 １×１０－４ ｍ 与 ２×１０－６

ｍ ／ ｓ且误差仍在持续衰减．因此，本文基于扩张状态

观测器设计的航天器姿轨一体快速终端滑模控制系

统具有较快的收敛速度，可在较短的时间内得到较

图 ６　 控制力矩（上）与控制力（下）
Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ （ｕｐｐｅｒ） ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒｃｅ （ｌｏｗｅｒ）

高的控制精度，航天器系统状态（ Ｑ^（ ｔ），ω^（ ｔ））可快

速、精确地到达期望运动状态（Ｑ^ｄ（ ｔ），ω^ｄ（ ｔ）） ．
由以上仿真分析可知，本文所设计的扩张状态

观测器与航天器姿轨一体快速终端滑模控制器有效

解决了在轨运行中航天器速度信息不可知的控制问

题，并补偿了由于模型参数不确定性与外界扰动引

起的无法测量的干扰因素，使得航天器在速度信息

缺失且模型参数存在误差和外界干扰的情况下仍可

以充分满足快速、高精度的控制需求，从而验证了本

文所设计扩张观测器与快速终端滑模控制器的可行

性与有效性．

５　 结论

针对航天器在轨运行期间无法获得精确速度旋

量信息的情况，考虑存在模型参数不确定与外界干

扰的影响，本文设计了基于扩张观测器的航天器无

速度旋量信息姿轨一体化控制方法．首先基于对偶

四元数建立航天器姿轨一体误差动力学模型，设计

了扩张状态观测器，接着基于该扩张观测器设计了

航天器姿轨一体快速终端滑模控制器，并利用 Ｌｙａ⁃
ｐｕｎｏｖ稳定性定理分析了航天器控制系统的有限时

间稳定性．最后通过数值仿真验证了本文所设计扩

张观测器与控制策略的可行性与有效性．
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