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参数未知航天器的姿态接管控制

黄攀峰1†, 鲁迎波1, 王 明2, 孟中杰1

(1. 西北工业大学航天学院，西安 710072；2. 北方自动控制工程研究所，太原 030006)

摘 要: 失效航天器的参数未知给姿态接管控制带来很大挑战,为此,针对该控制问题提出一种基于控制系统重
构的失效航天器姿态接管控制方法.首先,采用改进的自适应动态逆控制重构姿态接管控制律,并利用Lyapunov
方法分析系统稳定性;然后,对推力器构型矩阵进行重构,并通过基于零空间修正伪逆的控制分配算法对推力器进
行推力重分配,实现对参数未知航天器的姿态接管控制.最后,通过数值仿真验证了所提出方法的有效性.
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Attitude takeover control for spacecraft with unknown parameter
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(1. School of Astronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China；2. North Automatic Control
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Abstract: The unknown dynamics of failed spacecraft constitute a formidable technical challenge for attitude takeover
control. Therefore, an attitude takeover control method is proposed for failed spacecraft with unknown parameter. Firstly,
a modified adaptive dynamic inverse control is proposed to reconstitute the control law of service spacecraft, and the
Lyapunov method is used to analyze the stability of the system. Then, the reconfiguration of thruster is implemented,
which is to reconstitute the configuration matrix of thruster, and not to change the physical configuration of thruster.
Furthermore, the thrust forces of thrusters can be redistributed by the control reallocation based on null-space pseudo-
inverse, and achieve the attitude takeover control for failed spacecrafts with unknown parameter. Finally, numerical
simulations validate the feasibility of the proposed method.
Keywords: spacecraft；takeover control；dynamic inverse；reconfiguration；space robot

0 引 䀰

随着空间技术的发展,全球每年卫星发射数量在
逐步增加,但卫星在轨失效的数目也在增加[1].当航
天器达到寿命末期时,大部分情况下其有效载荷仍然
能够继续工作,但由于推进系统携带的燃料耗尽,使
其丧失了三轴姿态控制和轨道位置保持能力.航天
器接管控制技术为合理处置这些失效卫星提供了一

种新思路[2-3].失效航天器的姿态接管控制主要是指
服务航天器通过刚性机械臂或其他辅助设备与失效

航天器固连形成刚性复合体,并利用服务航天器上
自带的推力器接管其姿轨控[4].由于非合作目标航天
器无交会对接的明显标识点以及星箭对接环等,目
前普遍采用空间机器人对目标实施抓捕,比如美国
的SUMO/FREND项目采用空间机械臂抓捕目标航

天器的星箭对接环或者分离螺栓等部件后形成刚性

连接,接管目标航天器的姿态和轨道控制系统,为其
提供位置保持、姿态控制、轨道修正、拖曳离轨等服

务[5],但目前侧重点是机械臂技术,对目标航天器的
接管控制技术还停留在概念阶段,并未对其进行深入
研究.
目前国内外关于失效航天器姿态接管控制的研

究很少,现有文献大都是针对空间站、航天器对接组
合体和空间机器人抓捕组合体等不同类型组合航天

器的姿态控制问题,解决思路主要分为4种: 1)可移
动质量块的方法,通过可移动质量块调整系统的质心
以消除参数突变引入的姿态扰动,如文献 [6-8]; 2)调
整推力器喷嘴的方法,通过调整推力器的喷嘴方向,
使得推力方向时刻跟踪组合体质心位置的变化; 3)
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空间系绳拉力或空间机械臂运动等协调控制的方法,
如文献 [9-13]; 4)参数估计结合控制系统重构的方法,
如文献[14-16].
本文研究的失效航天器姿态接管控制问题与传

统组合航天器控制不同,主要体现在两方面: 1)失效
航天器参数未知.空间机器人抓捕目标后形成组合
体不像空间站这类大型组合体一样可以通过地面实

验方法事先获得参数,只能进行参数在轨辨识或估
计; 2)失效航天器燃料耗尽或控制系统失效.服务航
天器抓捕目标后形成组合航天器,复合体的惯性参数
特性和推力器布局会发生改变,改变了原有航天器的
控制特性.因此,在推力器构型突变和控制输入受限
的情况下,如何利用服务航天器的推力器实现参数未
知失效航天器的姿态接管控制,是一个有待解决的难
题.
本文针对参数未知失效航天器的姿态接管控制

问题,提出一种基于推力器控制系统重构的失效航天
器姿态接管控制方法,采用改进自适应动态逆控制重
构服务航天器的姿态接管控制律,并考虑到控制输入
受限问题,采用基于零空间修正伪逆的控制分配算法
将姿态控制律给出的期望控制量在服务航天器各推

力器之间进行推力重分配,实现参数未知失效航天器
的姿态接管控制.

1 组合航天器姿态动力学

1.1 问题提出

本文研究利用服务航天器的推力器姿态控制系

统实现对失效航天器的姿态接管控制.组合航天器
主要包括1个服务航天器、2个空间机械臂和1个目
标航天器[4].

为了便于对抓捕后复合体的姿态控制问题进

行研究,预先给出如下基本假设: 1)失效航天器燃料
耗尽或者控制系统失效,自身无法实现三轴姿态控
制; 2)在服务航天器姿态控制期间,空间机械臂抓捕
到目标航天器的星箭对接环后锁定在固定构型,不再
运动; 3)失效航天器惯量参数未知,即组合体的动力
学特性未知.
本文研究参数未知失效航天器的姿态接管控制

技术,需要解决以下 4个问题: 1)惯量未知模型姿态
动力学线性化; 2)改进自适应动态逆控制律重构; 3)
推力器的构型重构; 4)基于零空间修正伪逆法的推
力重分配.

1.2 Lagrange姿态动力学

采用修正罗德里格参数 (MRP)描述组合航天器
姿态运动学[4]:

σ̇ = G(σ) [ω + ω0C2(σ)] . (1)

其中:G(σ) =
1

4

[
(1− σTσ)E3 + 2σ× + 2σσT]为姿

态旋转矩阵C(σ)的第 2列,其表达式见文献 [4].采
用MRP描述的组合航天器姿态Lagrange动力学方程
表示为

H(σ)σ̈ +C(σ, σ̇)σ̇ + g(σ) = T . (2)

其中

H(σ) = G−T(σ)IG−1(σ),

C(σ, σ̇) =

G−T(σ)(−IG−1(σ)Ġ(σ)G−1(σ)−

ω0IC
×
2 (σ)G−1(σ) + (G−1(σ)σ̇)

×
IG−1(σ)+

(Iω0C2(σ))
×
G−1(σ)− (ω0C2(σ))

×
IG−1(σ)),

g(σ) =

G−T(σ)(ω2
0(C2(σ))

×
IC2(σ)− 3ω2

0C
×
3 (σ)IC3(σ)),

C3(σ) =

1

(1 + σTσ)
2


8σ1σ3 − 4σ2(1− σTσ)

8σ2σ3+4σ1(1− σTσ)

4(σ23 −σ21 −σ22) + (1− σTσ)
2

 ,

T = G−T(σ)Tc.

Lagrange形式动力学模型具有3个基本特性: 1)
H(σ)对称一致正定特性; 2) Ḣ(σ) − 2C(σ, σ̇)反对

称特性,即对于任意s ∈ Rn,存在sT[Ḣ(σ) − 2C(σ,

σ̇)]s = 0; 3)关于转动惯量的线性结构特性.
假设服务航天器、目标航天器和组合航天器系

统本体坐标系为Osxsyszs,OTxTyTzT,Ocxcyczc,组合
航天器系统空间机械臂模型如图 1所示.

1.3 动力学方程线性化

由于目标航天器的惯量参数未知,空间机器人抓
捕目标航天器后形成的复合体的惯量参数也未知,需
要设计相应的自适应控制算法对组合航天器进行姿

态接管控制,而组合体自适应控制的关键问题之一就
是未知惯量参数的线性化.为解决此问题定义一个
线性算子L : R3 → R3×6 作用在向量ξ=[ξ1 ξ2 ξ3]

T

上,有

L(ξ) =


ξ1 0 0 ξ2 ξ3 0

0 ξ2 0 ξ1 0 ξ3

0 0 ξ3 0 ξ1 ξ2

 .

令a = [Ixx Iyy Izz Ixy Ixz Iyz]
T,可得

Iξ = L(ξ)a. (3)

因此,利用式(3)对(2)左边进行参数线性化,有

C(σ, σ̇) = G−T(σ)[−IG−1(σ)Ġ(σ)G−1(σ)−A].
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图 1 空间机械臂模型

组合航天器姿态Lagrange动力学方程(2)的左边能够
线性化为

H(σ)σ̈ +C(σ, σ̇)σ̇ + g(σ) = W (σ, σ̇, σ̈)a. (4)

其中

C(σ, σ̇) =

G−T(σ)[−IG−1(σ)Ġ(σ)G−1(σ)−A],

C(σ, σ̇) =

G−T(σ)(−IG−1(σ)Ġ(σ)G−1(σ)−

ω0IC
×
2 (σ)G−1(σ) + (G−1(σ)σ̇)

×
IG−1(σ)+

(Iω0C2(σ))
×
G−1(σ)− (ω0C2(σ))

×
IG−1(σ)),

g(σ) = G−T(σ)(ω2
0(C2(σ))

×
L(C2(σ))−

3ω2
0C

×
3 (σ)L(C3(σ)))a.

因此,动力学方程(2)的左边能够线性化为

H(σ)σ̈ +C(σ, σ̇)σ̇ + g(σ) = W (σ, σ̇, σ̈)a.

其中

W (σ, σ̇, σ̈) =

G−T(σ)[L[G−1(σ)σ̈]−

L[G−1(σ)Ġ(σ)G−1(σ)σ̇]−

L[ω0C
×
2 (σ)G−1(σ)σ̇]+

[G−1(σ)σ̇]
×
L[G−1(σ)σ̇]−

[G−1(σ)σ̇]
×
L[ω0C2(σ)]−

[ω0C2(σ)]
×
L[G−1(σ)σ̇] + ω2

0(C2(σ))
×
L(C2(σ))−

3ω2
0C

×
3 (σ)L(C3(σ))]. (5)

由式(5)可知,通过线性算子L : R3 → R3×6即可

从Lagrange动力学方程中分离出组合航天器系统的
未知惯量参数,便于自适应控制器设计.

2 改进自适应动态逆控制系统重构

由于失效航天器参数未知,空间机器人抓捕后形
成的组合体动力学特性未知,而参数的未知性给姿态
接管控制带来很大挑战.
本文借鉴航天器执行机构故障中的控制系统重

构技术,提出一种基于控制系统重构的失效航天器姿
态接管控制方法,以实现对燃料耗尽或控制系统失效
航天器的姿态接管控制,如图2所示.
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图 2 失效航天器姿态接管控制

由于组合航天器动力学未知,针对存在惯量参数
未知目标航天器的姿态接管控制问题,采用自适应
动态逆控制对推力器控制律进行重构.首先给出一
种传统的自适应动态逆控制,然后在此基础上进行改
进,提出一种改进的自适应动态逆控制.设计控制律
之前,先给出如下假设.

假设1 期望轨迹σd(t), σ̇d(t)和σ̈d(t)有界.
假设2 加速度轨迹跟踪误差 ε̈ = σ̈ − σ̈d存在

且有界.

2.1 传统自适应动态逆控制

动态逆控制方法是非线性系统控制中应用较为

广泛的一种控制方法,本质上是一种反馈线性化方
法.本文首先采用传统的自适应动态逆控制[17]方法
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重构服务航天器推力器控制系统的控制律.
令ε = σ−σd为跟踪误差,则相对于时间的二阶

导数 ε̈ = σ̈ − σ̈d,代入组合航天器姿态Lagrange动力
学方程(2)中,可得

H(σ)ε̈+C(σ, σ̇)ε̇+H(σ)σ̈d+

C(σ, σ̇)σ̇d + g(σ) = G−T(σ)Tc

自适应动态逆控制律Tc为

Tc = GT(σ)[Wd(σ, σ̇, σ̇d, σ̈d)a−KDε̇−KPε], (6)

其中

Wd(σ, σ̇, σ̇d, σ̈d)a = H(σ)σ̈d +C(σ, σ̇)σ̇d + g(σ).

设计的控制律和自适应律为

Tc =

GT(σ) [Wd(σ, σ̇, σ̇d, σ̈d)â−KDε̇−KPε] , (7)
˙̂a = −ΓWd(σ, σ̇, σ̇d, σ̈d)

T
ε̇. (8)

其中
Wd(σ, σ̇, σ̇d, σ̈d)â =

Ĥ(σ)σ̈d + Ĉ(σ, σ̇)σ̇d + ĝ(σ),

KP = KT
P > 0, KD = KT

D > 0, Γ = Γ T > 0.

控制律 (7)和自适应更新律 (8)为一个全局稳定
的自适应控制器,但该控制器仅能保证稳定状态的误
差速度为零,而不能保证稳定状态的位置误差为零,
因此需要对以上自适应动态逆控制器进行改进.

2.2 改进自适应动态逆控制

本节考虑结合积分控制和滑模控制对传统自适

应动态逆控制进行改进,以消除系统稳定状态的位置
误差.滑模控制的优点是具有快速响应特性,对模型
不确定性和扰动具有很强的鲁棒性,无需系统在线辨
识,物理实现简单,尤其是对非线性系统具有良好的
控制效果,而缺点是存在抖振现象[20-22].自适应动态
逆[23-24]综合了自适应控制和动态逆的优点,具有算
法简单、物理意义明确的特点[25],但是在克服数学模
型不准确、系统参数摄动与外界扰动方面的鲁棒性

有限.因此本文考虑采用滑模控制和自适应动态逆
控制克服滑模控制的抖振和自适应动态逆的鲁棒性

受限问题.

2.2.1 控制器设计

如果能够限制在如下滑模面,则能够消除不期望
的稳定状态位置误差

ε̇+ΛPε+ΛI

w
εdt = 0,

其中ΛP和ΛI均为常值矩阵.定义虚拟参考速度轨
迹和加速度轨迹为 σ̇r = σ̇d − ΛPε − ΛI

w
εdt和

σ̈r = σ̈d −ΛP ε̇−ΛIε.
定义滑模面s为

s = σ̇ − σ̇r = ε̇+ΛPε+ΛI

w
εdt. (9)

当s = 0时,有如下方程:

ε̇+ ΛP ε+ ΛI

w
εdt = 0. (10)

式 (10)稳定的条件是ΛP > 0和ΛI > 0.虚拟参考轨
迹为

H(σ)σ̈r +C(σ, σ̇)σ̇r + g(σ) =

Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)a. (11)

因此,将式(9)代入(11)可得

H(σ)σ̈ +C(σ, σ̇)σ̇ + g(σ) =

Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)a+H(σ)ṡ+C(σ, σ̇)s.

进一步可得

H(σ)ṡ =

G−T(σ)Tc −C(σ, σ̇)s−Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)a.

选择控制律Tc为

Tc =GT(σ)
[
Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)a−

KDε̇−KPε−KI

w
εdt

]
. (12)

由于惯量参数a很难精确已知,采用自适应评估
的惯量参数 â用于计算控制,选择的控制律Tc为

Tc = GT(σ)
[
Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)â−

KDε̇−KPε−KI

w
εdt

]
, (13)

˙̂a = −ΓWr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)
T
s. (14)

其中

Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)â =

Ĥ(σ)σ̈r + Ĉ(σ, σ̇)σ̇r + ĝ(σ),

ΛP = ΛT
P > 0,ΛI = E3,Γ = Γ T > 0,

KP = KT
P > 0,KD = KI = KT

I > 0.

(15)

注意,式(15)中Ĥ(σ)、̂C(σ, σ̇)和 ĝ(σ)为H(σ)、

C(σ, σ̇)和g(σ)的评估值,根据评估的惯量参数值 â

进行计算;同时虚拟参考速度轨迹σ̇r、加速度轨迹σ̈r

和矩阵Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)的计算仅需σ和σ̇被测量.

2.2.2 控制器稳定性分析

构造候选Lyapunov函数为

V = V1 + V2 + V3 + V4, (16)

其中
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V1 =
1

2
sTHs,

V2 =
1

2
εT (KP +ΛT

pKD
)
ε,

V3 =
1

2

( w
εdt

)T
(ΛT

I KP +ΛT
pKI)

( w
εdt

)
,

V4 =
1

2
ãTΓ−1ã.

对V1求导,可得

V̇1 =
1

2
sT[Ḣ − 2C(σ, σ̇)]s+

sT
(
H̃(σ)σ̈r + C̃(σ, σ̇)σ̇r+

g̃(σ)−KDε̇−KPε−KI

w
εdt

)
.

其中 
H̃(σ) = Ĥ(σ)−H(σ),

C̃(σ, σ̇) = Ĉ(σ, σ̇)−C(σ, σ̇),

g̃(σ) = ĝ(σ)− g(σ).

由于Ḣ − 2C(σ, σ̇)为斜对称矩阵,且有
H̃(σ)σ̈r + C̃(σ, σ̇)σ̇r + g̃(σ) =

Wr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)ã, (17)

整理可得 V̇1, V̇2, V̇3, V̇4,即

V̇1 =

sTWr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)ã−{
ε̇TKDε̇+ ε̇TKPε+ ε̇TKI

w
εdt+ εTΛT

pKDε̇+

εTΛT
pKPε+ εTΛT

pKI

w
εdt+

( w
εdt

)T
ΛT

I KDε̇+( w
εdt

)T
ΛT

I KPε+
( w

εdt
)T

ΛT
I KI

w
εdt

}
,

V̇2 = εT(KP +ΛT
pKD)ε̇,

V̇3 =
( w

εdt
)T

(ΛT
I KP +ΛT

pKI)ε,

V̇4 = ãTΓ−1 ˙̃a.

整理式(17)可得
V̇ ⩽

sTWr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r)ã+ ãTΓ−1 ˙̃a−

ε̇T
[
KD − 1

2

(
KI +ΛT

I KD
)]

ε̇− εTΛT
pKPε−( w

εdt
)T[

ΛT
I KI −

1

2
(KI +ΛT

I KD)
] w

εdt.

由于 ˙̂a = ˙̃a,选择的参数 â自适应更新律 (14)可
以使得sTWr(σ, σ̇, σ̇r, σ̈r) + ˙̃a

T
Γ−1 = 0,将该式代

入 V̇ 中,可得
V̇ ⩽

− ε̇T
[
KD − 1

2
(KI +ΛT

I KD)
]
ε̇− εTΛT

pKPε−( w
εdt

)T[
ΛT

I KI −
1

2
(KI +ΛT

I KD)
] w

εdt.

为了使得 V̇ ⩽ 0,参数需要满足如下条件:ΛP =

ΛT
P > 0,ΛI = E3,KP = KT

P > 0,KD = KI = KT
I >

0.因此, V̇ 可以变换为

V̇ ⩽ −εTΛT
pKPε ⩽ 0. (18)

由式 (18)可以看出,当 t → ∞时, V̇ → 0,可推导
出ε → 0,位置跟踪误差趋于零,即 lim

t→∞
ε(t) = 0.

由假设2可知 ε̇(t)一致连续,根据Barbalat’s引理
及其推论可知,速度跟踪误差也趋于零,即 lim

t→∞
ε̇(t)

= 0.因此,改进的控制律 (13)和自适应律 (14)不仅能
保证系统的全局稳定,而且能保证位置跟踪误差和速
度跟踪误差收敛.

3 考虑控制输入受限的推力重分配

本文研究的推力器推力重分配问题主要包括推

力器构型重构和控制重分配两部分.服务航天器捕
获目标后形成复合体,复合体的质心和惯量会发生突
变,推力器构型矩阵亦发生变化,因此,必须对推力器
构型进行重构.本文中推力器构型重构指的是对推
力器的构型矩阵进行重构,而不是对推力器进行物理
重构.

3.1 推力器构型重构

假设服务航天器安装n个推力器,第 i个推力器

相对于服务航天器质心的位置矢量为dSi,则推力器
相对于服务航天器质心的安装位置矩阵dS可表示为

dS = [dS1, dS2, · · · , dSn].

第 i个推力器的单位推力矢量在服务航天器本

体坐标系三个轴上的分量为eSi,则推力器产生的单
位推力矢量矩阵eS可表示为

eS = [eS1, eS2, · · · , eSn].

第 i个推力器的推力大小为FSi,推力连续可控,
且Fmin ⩽ F (t) ⩽ Fmax,则推力器产生的推力矩阵
FS可表示为

FS = [FS1, FS2, · · · , FSn]
T.

其中Fmin和Fmax分别为推力器推力的最小值和最

大值.第 i个推力器对服务航天器质心产生的力矩

uSi为uSi = (dSi × eSi)FSi.

所有推力器对服务航天器质心所产生的力矩为

uS =

n∑
i=1

uSi =

n∑
i=1

(dSi × eSi)FSi = ASFS. (19)

其是:AS为所有推力器在服务航天器本体坐标系下

的构型矩阵表达式,即

AS = [dS1 × eS1,dS2 × eS2, · · · ,dSn × eSn]. (20)

式 (20)构成了推力器在服务航天器本体坐标系下推
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力分配问题的数学模型.但是组合体质心位置突变
会导致推力器构型矩阵AS发生变化,因此,要实现推
力的重分配,必须重构推力器在组合航天器本体坐标
系下构型矩阵.第 i个推力器相对于组合航天器质心

的位置矢量di为

di = dSi +∆d, (21)

其中∆d为组合航天器质心和服务航天器质心的位

置偏移矢量.假设服务航天器本体系与组合航天器本
体系间的姿态转换矩阵为RS,第i个推力器对组合航

天器质心产生的力矩ui为

uk = (dk × ek)Fk =

RS(dSk × eSk)FSk +RS(∆dS × eSk)FSk. (22)

所有推力器对服务航天器质心的力矩为

u =

n∑
i=1

(dSi × eSi)FSi + (∆d× eSi)FSi = AF .

(23)
其中:n = nS,F = FS为组合航天器推力器推力矩

阵,A为所有推力器在组合航天器质心变化后构型
重构矩阵,即A = RSAS +RS∆AS,其中有AS = [dS1 × eS1,dS2 × eS2, · · · ,dSn × eSn],

∆A = [∆d× eS1,∆d× eS2, · · · ,∆d× eSn].

3.2 基于零空间修正伪逆的推力重分配

传统伪逆法具有运算效率高的特性,但难以考
虑控制输入受限问题.同时,伪逆法所求的解是唯一
的,没有提供其他可选择的余地,而且所求的解也不
一定是在推力器可执行范围内,可能导致推力器无法
执行.因此,考虑采用零空间方法[26]对传统伪逆法的

解进行改进,充分利用传统伪逆法的优点并克服其缺
点,解决控制输入受限问题,同时保证所求的解在推
力器可执行范围内[4].结合工程实际,定义推力器推
力可行域为

Ω = {F ∈ Rm|Fmin ⩽ F (t) ⩽ Fmax} .

推力器构型矩阵A的零空间矩阵为AN =

0,N ∈ Rm×(m−n),因此可以将解写成[26]

F = FA +NK. (24)

其中:K ∈ Rm−n为调节因子;对于FA,AFA = v成

立;对于零空间矩阵N ,满足AN = 0.式 (23)可写成
如下形式:

AF = A (FA +NK) = AFA + 0K = u.

因此,控制分配问题能够转换为给定控制量FA,满足
AFA = u,且在FA /∈ Ω的情况下,寻找参数K,使得

F = FA+NK ∈ Ω成立,即通过参数K将计算的伪

逆解推力FA调节到推力器所能提供的推力范围内.
对于推力器构型矩阵A ∈ Rn×m,满足条件

AFA = u的通解[26] 为

F = FA + FK . (25)

其中:FA = A†u,FK = NK,ANK = 0,A† =

AT(AAT)
−1.将零空间矩阵N和向量FA进行分

块[26],可得

N =

[
NK1

NK2

]
,FA =

[
FA1

FA2

]
.

其中:NK1为无效的零空间矩阵行分量,NK2为待求

量,FA1和FA2为相应的控制量.

类似地,将F分块为F =

[
F1

F2

]
,因此,式 (24)可

以变为 [
NK1

NK2

]
K =

[
F1

F2

]
−

[
FA1

FA2

]
.

将F1置于极限位置,则容易得到[19]：K = N †
K1 (F1 − FA1) ,

F2 = NK2K + FA2.

其中:如果NK1列满秩,则N †
K1为矩阵NK1的最小

二乘伪逆;如果NK1行满秩,则N †
K1 为矩阵NK1的

最小二范数伪逆;如果NK1是方阵,则N †
K1 为矩阵

NK1的逆.至此可利用零空间修正伪逆推力重分配
方法得到期望的推力F .

4 仿真分析

为了验证所提出方法的可行性和有效性,采用图
1所示的空间机械臂模型对失效目标进行接管控制
仿真,完整的仿真模型包括服务航天器、失效航天器
和两个空间机械臂.其中,左机械臂和右机械臂分别
为单DOF旋转关节连接的3连杆机械臂,空间机械臂
抓捕到目标航天器星箭对接环后锁定在固定构型,左
机械臂构型为θL = [−10◦,−35◦, 45◦],右机械臂构型
为θR = [10◦, 35◦,−45◦].组合航天器系统的动力学
参数如表1所示.
服务航天器的推力器姿态控制系统采用美国

UoSAT-12卫星的姿态推力器系统布局,如表2所示,
配置了8个推力器用于航天器的姿态控制,各推力器
的幅值均为 3 N.其中,推力器构型重构前, 1-3配对,
每次单开,与 z轴平行,控制x通道; 2-4配对,每次单
开,与x轴平行,控制z通道; 5、6、7、8配对,控制y通

道,每次成对开启, 5-7成对, 6-8成对;由于组合体的
质心发生突变,推力器构型重构后,不再保持上述关
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表 1 航天器系统动力学参数

刚性体 参数 单位 数值

服务航天器
mS kg 180
IS kg·m2 diag(405, 405, 405)

目标航天器

mT kg 1 995
IT kg ·m2 diag(1 920, 1 920, 1 920)
∆IT kg·m2 diag(300, 300, 300)

连杆1(左)

mL
1 kg 18.56

IL
1 kg·m2 diag(0.03, 0.73, 0.73)
cL1 m (0.3, 0.0, 0.0)
lL1 m (0.6, 0.0, 0.0)

连杆2(左)

mL
2 kg 18.56

IL
2 kg·m2 diag(0.03, 0.73, 0.73)
cL2 m (0.3, 0.0, 0.0)
lL2 m (0.6, 0.0, 0.0)

连杆3(左)

mL
3 kg 18.56

IL
3 kg·m2 diag(0.03, 0.73, 0.73)
cL3 m (0.3, 0.0, 0.0)
lL3 m (0.6, 0.0, 0.0)

连杆1(右)

mR
1 kg 18.56

IR
1 kg·m2 diag(0.03, 0.73, 0.73)
cR1 m (0.3, 0.0, 0.0)
lR1 m (0.6, 0.0, 0.0)

连杆2(右)

mR
1 kg 18.56

IR
2 kg·m2 diag(0.03, 0.73, 0.73)
cR2 m (0.3, 0.0, 0.0)
lR2 m (0.6, 0.0, 0.0)

连杆3(右)

mR
1 kg 18.56

IR
3 kg·m2 diag(0.03, 0.73, 0.73)
cR3 m (0.3, 0.0, 0.0)
lR3 m (0.6, 0.0, 0.0)

表 2 服务航天器的推力器安装位置及推力矢量方向

推力器编号 i 安装位置dSi/ mm 推力方向eSi/ (◦)

1# [0,−750, 750] [90, 90, 180]

2# [−750,−750, 0] [0, 90, 90]

3# [0,−750,−750] [90, 90, 0]

4# [750,−750, 0] [180, 90, 90]

5# [375
√
2,−750, 375

√
2] [180, 90, 90]

6# [−375
√
2,−750, 375

√
2] [0, 90, 90]

7# [−375,
√
2,−750,−375

√
2] [0, 90, 90]

8# [375
√
2,−750,−375

√
2] [180, 90, 90]]

系.不失一般性,假设组合航天器初始MRP姿态为
[0.057, 0.082, 0.114],利用5次多项式函数规划组合航
天器的期望轨迹σd,令控制参数为

ΛP =diag([0.9, 0.9, 0.9]),

KP = diag([600, 600, 600]),

KD = KI = diag([400, 400, 400]),

Γ = diag([100, 100, 100, 100, 100, 100]).

图3和图4为惯量估计参数 â的变化曲线,经过
50 s后惯量估计参数趋于收敛,且惯量主轴方向的数
值远大于惯性积的数值.
图5(a)和图5(b)分别为组合航天器的期望姿态
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图 5 组合航天器的期望轨迹

σd轨迹和期望速度 σ̇d轨迹.利用传统的自适应动态
逆控制器和改进的自适应动态逆控制器控制组合航

天器跟踪期望的姿态轨迹σd和速度轨迹 σ̇d.
图 6和图 7分别为两种控制所生成的姿态轨迹

跟踪误差ε和速度轨迹跟踪误差 ε̇对比曲线.
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图 8 控制力矩和推力器推力

从图6、图7中可以看出,传统的自适应动态逆控
制器虽然速度轨迹跟踪误差 ε̇最终收敛到零,但是姿
态轨迹跟踪误差ε并未收敛到零.应用改进的自适应
动态逆控制器生成的姿态轨迹跟踪误差ε和速度轨

迹跟踪误差 ε̇都最终收敛,而且跟踪误差相比传统自

适应动态逆要小一个数量级,跟踪精度更高.
图8(a)为组合航天器应用改进的自适应动态逆

控制所生成的控制力矩TC曲线, 50 s控制力矩为零,
航天器姿态趋于稳定状态,图8(b)为对应的零空间修
正伪逆法生成的推力器推力F曲线.
由图8(b)可知,零空间修正伪逆法生成的5号和

6号推力器推力F都在3N的限制范围之内.

5 结 论

本文针对参数未知失效航天器的姿态接管控制

问题,提出了一种基于推力器控制系统重构的失效航
天器姿态接管控制方法.首先,通过参数线性化方法
从Lagrange动力学方程中分离了组合航天器系统的
未知惯量参数;然后,采用改进的自适应动态逆控制
技术重构服务航天器的姿态接管控制律;最后,对推
力器构型进行重构,并考虑到控制输入受限问题,采
用基于零空间修正伪逆的控制分配算法将姿态重构

控制律给出的期望控制量在服务航天器的各推力器

之间进行推力重分配.最后通过仿真实验验证了所
提出方法的有效性.仿真结果表明,传统的自适应动
态逆控制器仅能保证稳定状态的速度跟踪误差为零,
而不能保证稳定状态的位置误差为零,而改进的自适
应动态逆控制器不仅能够保证系统的全局稳定,而且
能够保证位置跟踪误差和速度跟踪误差收敛.此外,
基于零空间修正伪逆的推力重分配方法克服了传统

伪逆法难以考虑的控制输入受限问题,并且能够满足
航天器的在轨实时性要求.
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