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航天器输入受限的鲁棒自适应姿态跟踪控制

孙 亮†, 马佳鹏
(1. 北京科技大学自动化学院，北京 100083；2. 北京科技大学人工智能研究院，北京 100083)

摘 要: 研究含模型不确定性的刚性航天器输入受限时的姿态跟踪控制设计问题.针对修改的罗德里格斯姿态
参数描述的航天器姿态跟踪动力学模型,基于一种有界非线性连续函数和修改的罗德里格斯姿态参数自身有界
性,设计鲁棒自适应状态反馈受限控制器,不确定参数的自适应更新律可保证在线估计参数的有界性.通过所提
出的输入受限控制设计方法给出输入受限幅值、期望轨迹上界、模型不确定性上界与控制器增益之间的定量关

系,并采用李亚普诺夫方法证明通过选择合适的控制器参数可以保证闭环系统角速度误差渐近收敛到零,且姿态
跟踪误差收敛到原点小邻域,同时保证控制量始终在预先给定的受限范围内.仿真结果验证了所设计的控制器可
在输入受限的情况下完成控制目标并有效抑制模型的不确定性影响.
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Robust adaptive attitude tracking control of spacecraft with constrained
inputs
SUN Liang†, MA Jia-peng
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China；2. Institute of Artificial Intelligence，University of Science and Technology Beijing，Beijing 100083，China)

Abstract: The attitude tracking control problem is investigated for a rigid spacecraft with constrained inputs and model
uncertainties. A bounded robust adaptive state feedback control law is developed based on a kind of bounded nonlinear
continuous function and the bounded property of the modified Rodrigues parameters. The proposed control designing
method gives the quantitative relationship between the constraint value, the bound of the desired trajectory, the bound
of the model uncertainties, and the tunable controller gains. It is proved via the Lyapunov’s stability theory that angular
velocity errors tend to zero asymptotically and attitude errors converge to the small neighborhoods of zero by setting
suitable controller parameters. The simulation results demonstrate that the proposed approach can achieve the design
objective and deal with the model uncertainties under the constrained control inputs.
Keywords: spacecraft；attitude tracking；constrained control inputs；state feedback；adaptive control；stability

0 引 䀰

航天器姿态控制系统设计一直是航天工程领域

的研究热点.在轨航天器的姿态动力学是强非线性
耦合的,且受到重力梯度力矩、太阳光压力矩、气动力
矩以及地磁力矩等各种未知外部干扰力矩的影响,航
天器内部飞轮等执行机构的机械摩擦及安装误差等

产生的未知内部干扰力矩对航天器姿态控制系统也

有影响,因此当干扰力矩对航天器姿态控制的影响较
大时,姿态控制系统的设计必须考虑干扰力矩的抑制
问题.同时,航天器的转动惯量矩阵常常不能事先精

确已知,进而降低姿态控制系统的精度,因此姿态控
制系统的设计还需要考虑航天器转动惯量矩阵的不

确定性影响.此外,实际航天器姿态控制系统设计中
一定会遇到的问题是控制输入受限,即航天器姿态控
制执行机构的输出力矩不能无限大而是保持在预先

设计好的有限范围内,因此若不考虑执行机构输出力
矩的受限问题则难以保证航天器姿态控制系统的稳

定性和精度.综上所述,在控制输入受限条件下设计
能克服模型不确定性影响的姿态控制器具有重要的

实际意义.
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针对控制输入受限问题已经提出了许多非线性

控制设计方法.文献 [1-2]采用最优控制策略设计航
天器姿态跟踪控制器,达到减小控制输入的目的并
保证系统的稳定性,但这种最优控制方法不能保证
控制量始终在预先给定的范围内.文献 [3]采用饱和
函数对执行机构输出力矩进行限制,并设计控制输
入饱和的姿态跟踪控制器.文献 [4]基于有限时间自
适应控制方法设计了控制输入饱和的姿态跟踪控制

器.但文献 [3-4]中所提出的控制器会导致控制系统
动态响应过程中航天器执行机构的输出力矩会停留

在其最大值处一段时间,对执行机构的机械特性极
为不利进而降低使用寿命.文献 [5]提出了一种航天
器输入受限的鲁棒自适应变结构姿态控制器,可以保
证控制量始终保持在预设范围内连续变化并克服未

知外部干扰的影响,但控制设计过程中忽略了航天器
惯性参数不确定性.文献 [6]在反步法的设计框架下
采用连续可微的反正切函数设计了一种状态反馈受

限姿态机动控制器,但设计过程忽略了航天器惯性矩
阵不确定性和未知干扰力矩,不能保证控制系统的鲁
棒性.文献 [7]考虑改进的罗德里格斯参数 (MRP)描
述的航天器姿态动力学,基于齐次性理论和饱和函
数设计了一种姿态镇定饱和控制器,不仅能保证控制
量的有界性,而且实现了有限时间姿态镇定,但文献
未研究航天器姿态跟踪控制问题.进一步,文献 [8]采
用非奇异终端滑模控制方法设计有限时间饱和姿态

跟踪控制律,同时克服了未知干扰的影响.文献 [9]基
于MRP描述的姿态动力学模型,考虑航天器控制输
入受限问题,设计了一种饱和的比例微分姿态镇定
控制律,然而所提出的控制律不能补偿或抑制模型不
确定性的影响.文献 [10]基于四元数姿态描述的混
杂系统动力学模型提出了一种全局稳定的输出反馈

饱和姿态跟踪控制律,但仍未考虑系统模型不确定性
的影响.文献 [11]设计了一种控制输入及其变化率
都受限的鲁棒饱和姿态跟踪控制器,所提出的方法可
以克服模型不确定性和外部干扰的影响,但控制策略
中设计参数较多.文献 [12]基于MRP描述的姿态动
力学模型提出了基于双曲正切函数的鲁棒自适应姿

态跟踪控制律,可以保证控制输入始终在预先给定的
范围内连续变化,且能克服模型不确定性的影响.文
献 [13]基于MRP描述的姿态动力学模型,提出了一
种鲁棒自适应姿态跟踪受限控制律,可以保证控制输
入始终在预先给定的范围内连续变化,并克服有界外
部干扰和执行器部分失效故障的影响,然而所提出的
控制器不能克服转动惯量参数不确定性的影响.文

献 [14-15]考虑复杂的航天器交会对接系统输入受限
控制设计问题,采用一类连续分段函数设计了饱和补
偿辅助系统,并分别提出了姿轨耦合的有限时间控制
器和输出反馈控制器.两个文献尽管给出了控制饱
和情况下的系统稳定性结论,但都未分析控制系统不
发生饱和时的状态收敛性.进一步,文献 [16]针对执
行器幅值和速率均发生饱和时的航天器姿态跟踪控

制问题,仍采用基于连续分段函数的饱和补偿辅助系
统,联合自适应动态面控制方法设计了鲁棒饱和姿态
跟踪控制器,且分析了饱和补偿器系统工作在不同条
件下的闭环系统稳定性.虽然以上文献设计了航天
器在各种条件下的抗饱和姿态镇定 /跟踪控制器,但
实际姿态控制系统并不能够在控制输入任意限制幅

值下都保证稳定跟踪和抗干扰能力,因此在设计受限
控制器时需要确定系统在给定控制幅值限制下是否

能够跟踪给定期望轨迹并克服模型不确定性.
本文针对MRP姿态参数描述的含模型不确定性

的航天器姿态跟踪动力学模型,不同于文献 [14-15]
采用的抗饱和补偿器技术,而是基于一种连续可微有
界函数和MRP自身的有界性,提出了一种鲁棒自适
应姿态跟踪受限控制器,同时给出了控制器参数的整
定规则.所设计的受限姿态跟踪控制律在航天器模
型不确定的条件下,能够保证姿态跟踪误差的一致最
终有界收敛性.不同于文献 [1-8,14-16]的受限控制方
法,所提出的控制方法给出了控制限幅值、期望轨迹
的界、模型不确定性的界与控制器参数之间的定量

关系,可预先估算系统在给定控制限幅下是否有能力
跟踪给定期望轨迹和克服一定范围的模型不确定,若
有能力则可通过设计的参数整定规则确定输入受限

控制器的参数,从而实现稳定的鲁棒姿态跟踪受限控
制.通过与基于抗饱和补偿器的自适应控制律的仿
真对比结果表明,所设计的控制律可避免执行器工作
在最大输出力矩状态的情况.
文中: ∥ · ∥表示2范数, ∥ · ∥F表示Frobenius范数.

对任意的矩阵A ∈ Rn×n和向量x ∈ Rn有∥A∥ ≜√
λmax(ATA), ∥A∥F ≜

√
tr(ATA), ∥x∥ ≜

√
xTx,

其中λmax(A
TA)、tr(ATA)分别表示矩阵ATA的最

大特征值和迹. ∥x∥1 ≜
n∑

i=1

|xi|表示向量1范数,且

sgn(x) ≜ [sgn(x1), . . . , sgn(xn)]T,其中

sgn(xi) ≜


1, xi > 0;

0, xi = 0;

−1, xi < 0.
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1 问题描述

记q = [q0, q
T]T = [q0, q1, q2, q3]

T为航天器本体

系相对惯性系的四元数,定义MRP[17]为σ ≜ q

1 + q0
,

由四元数定义[18]可知

σ =

η sin
(ϕ
2

)
1 + cos

(ϕ
2

) =
2η sin

(ϕ
4

)
cos

(ϕ
4

)
2 cos2

(ϕ
4

) = η tan
(ϕ
4

)
.

其中:η为欧拉旋转主轴的单位矢量,ϕ为欧拉旋转
角.由定义知∥σ∥ ⩽ 1且MRP与四元数一样无物理
单位.若用σ表示航天器姿态,则σ表示的本体系相
对惯性系的旋转矩阵[19]为

R = I3 −
4(1− σTσ)

(1 + σTσ)2
σ× +

8

(1 + σTσ)2
(σ×)2, (1)

其中I3为3 × 3单位矩阵.对于任意向量x = [x1, x2,

x3]
T ∈ R3,有叉乘矩阵

x× ≜


0 −x3 x2

x3 0 −x1
−x2 x1 0


满足xTx× = 0,且对于任意y ∈ R3,满足:x×y =

−y×x,xTy×x = 0.用σd表示期望的航天器姿态,
可类似于式 (1)得到用σd表示的期望本体系相对惯

性系的旋转矩阵Rd.用MRP描述的航天器姿态误
差[19]为

σe =
σd(σ

Tσ − 1) + σ(1− σT
d σd) + 2σ×

d σ

1 + σT
d σdσTσ + 2σT

d σd
. (2)

用σe表示的本体系相对期望坐标系的旋转矩阵为

Re = I3 −
4(1− σT

e σe)

(1 + σT
e σe)2

σ×
e +

8

(1 + σT
e σe)2

(σ×
e )

2.

(3)

则Re满足Re = RRT
d .当航天器的期望角速度在惯

性系中表示为ωd时,航天器的角速度跟踪误差在本
体系中表示为ωe = ω −Reωd.
利用上述符号可推导出控制输入受限的航天器

姿态跟踪误差动力学模型[19]为σ̇e = G(σe)ωe,

Jω̇e + F (σe,ωe) = u+ d.
(4)

其中

G(σe) =
1

4
[(1− σT

e σe)I3 + 2σ×
e + 2σeσ

T
e ],

F (σe,ωe) =

J(Reω̇d − ω×
e Reωd) + (ωe +Reωd)

×J(ωe +Reωd),

J ∈ R3×3为航天器转动惯量阵,u为航天器三轴上
的控制力矩且u ∈ Ωu ≜ {u = [u1, u2, u3]

T : |ui(t)|

< um; i = 1, 2, 3; t ⩾ 0}, um为给定控制力矩受限
值,d = [d1, d2, d3]

T为航天器所受外部干扰力矩.这
些量都表示在航天器本体系中.
假设1 J = J0 + J∆为对称正定矩阵,其中标

称值部分J0 = diag(J11, J22, J33)是已知的正定对角
阵, 未知部分J∆ = [∆ij ]是常值对称阵, 且存在已
知的常值矩阵J∆ = [∆ij ]使得 |∆ij | ⩽ ∆ij(i, j =

1, 2, 3).
假设2 d = d0 + d∆的各阶导数均存在,d0为

已知标称值,且存在已知常值dm满足∥d∆∥ ⩽ dm.
当航天器存在模型不确定性和未知干扰力矩的

情况下,本文目标是设计控制律u ∈ Ωu使闭环系统

满足 lim
t→∞

ωe(t) = 0且σe(t)收敛到原点小邻域.

2 控制器设计与稳定性分析

引理1 [20] 设f(t)为 t ∈ [0,∞)的一致连续函

数,若 lim
t→∞

w t

0
f(t)dt <∞,则 lim

t→∞
f(t) = 0.

由det(G(σe)) ̸= 0可知G(σe)是非奇异矩阵,取
变换阵P = G−1(σe),则式(4)可化为

M(σe)σ̈e+C(σe, σ̇e)σ̇e + g(σe) = PT(u+ d).

(5)

其中

M(σe) = PTJP,

C(σe, σ̇e) = PT[J(Reωd)
× + (Reωd)

×J−

(JReωd)
×]P−PT[JPĠ+(JP σ̇e)

×]P,

g(σe) = PT[(Reωd)
×JReωd + JReω̇d].

进一步,为处理模型中的转动惯量不确定性,对任意
向量χ = [χ1, χ2, χ3]

T引入线性算子

L(χ) =


χ1 χ2 χ3 0 0 0

0 χ1 0 χ2 χ3 0

0 0 χ1 0 χ2 χ3

 .
因转动惯量阵J=[J11, J12, J13; J12, J22, J23; J13, J23,

J33],故Jχ=L(χ)θ,θ≜ [J11, J12, J13, J22, J23, J33]
T.

则式 (5)中的 g(σe) = PTSθ,其中回归矩阵S =

(Reωd)
×L(Reωd) + L(Reω̇d),且式(5)可化为

M(σe)σ̈e + C(σe, σ̇e)σ̇e + PTSθ = PT(u+ d).

(6)

由假设条件又知θ = θ0 + θ∆,d = d0 + d∆,其
中

θ0 = [J11, 0, 0, J22, 0, J33]
T,

θ∆ = [∆11,∆12,∆13,∆22,∆23,∆33]
T,

故式(6)可写为

M(σe)σ̈e+C(σe, σ̇e)σ̇e+g0(σe)=P
T(u−w). (7)
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其中: g0(σe) = PT(Sθ0 − d0), w = Sθ∆ − d∆.
已知ωd(t)满足∥ωd(t)∥ ⩽ ρ1, ∥ω̇d(t)∥ ⩽ ρ2,因

∥Re∥ = 1,由式 (1)叉乘矩阵 (·)×和式 (6)线性算子
L(·)的定义可知

∥(Reωd)
×∥ ⩽ ∥ω×

d ∥ = ∥ωd∥ ⩽ ρ1,

∥L(Reωd)∥ ⩽ ∥L(Reωd)∥F =
√
3∥Reωd∥ ⩽

√
3∥ωd∥,

∥L(Reω̇d)∥ ⩽ ∥L(Reω̇d)∥F =
√
3∥Reω̇d∥ ⩽

√
3∥ω̇d∥,

故

∥L(Reωd)∥ ⩽
√
3ρ1,

∥L(Reω̇d)∥ ⩽
√
3ρ2,

∥S∥ ⩽
√
3(ρ21 + ρ2).

由于航天器姿态跟踪动力学模型(7)中的惯性参
数不确定部分θ∆是未知的,为便于控制器的设计,用
θ̂∆表示θ∆的估计值且假设 θ̂∆ ∈ Ω1∆

△
= {θ̂∆ :

∥θ̂∆∥ ⩽ ∥θ∆∥},其中θ∆ = [∆11,∆12,∆13, ∆22,∆23,

∆33]
T,则有如下定理1中所设计的控制器可完成控

制目标.
定理1 已知期望轨迹ωd(t)满足∥ωd(t)∥ ⩽ ρ1,

∥ω̇d(t)∥ ⩽ ρ2,航天器姿态模型(7)满足
√
3(ρ21 + ρ2)∥θ0∥+ ∥d0∥+ 4

√
3ϑm < um, (8)

其中ϑm = 2
√
3(ρ21 + ρ2)∥θ∆∥+ dm,设计鲁棒自适应

状态反馈控制器

u = − k1σe√
1 + σT

e σe

− k2P
−Tσ̇e√

1 + σ̇T
e σ̇e

+

S(θ0 + θ̂∆)− dmsgn(P σ̇e)− d0; (9)

˙̂
θ∆ =


−ξr, ∥θ̂∆∥ < ∥θ∆∥或 ∥θ̂∆∥ = ∥θ∆∥,

θ̂T
∆r ⩾ 0;

−ξ(r − κ) ∥θ̂∆∥ = ∥θ∆∥, θ̂T
∆r < 0.

(10)

其中

r = STP σ̇e = STωe, κ =
θ̂∆θ̂

T
∆r

∥θ̂∆∥2
,

ξ > 0, k1 > 4ϑm, k2 > 0,

√
3(k1 + dm) +

√
3k2
2

+

√
3(ρ21 + ρ2)∥θ0∥+ ∥d0∥ ⩽ um.

则此控制器可保证:
1) θ̂∆(0) ∈ Ω1时∥θ̂∆∥ ⩽ ∥θ∆∥;
2) 闭环系统满足 lim

t→∞
ωe(t) = 0,且通过选择合

适的控制器参数k1可使σe(t)收敛到原点小邻域内;
3)控制器满足受限要求u ∈ Ωu.

证明 1) 为证明 ∥θ̂∆∥ < ∥θ∆∥,取非负函数
Vw(t) =

1

2
θ̂T
∆θ̂∆.若式 (10)的第1行成立,则当∥θ̂∆∥

< ∥θ∆∥,或∥θ̂∆∥ = ∥θ∆∥且 θ̂T
∆r ⩾ 0时,有 V̇w(t) =

θ̂T
∆
˙̂
θ∆ = −ξθ̂T

∆r ⩽ 0,即∥θ̂∆∥ ⩽ ∥θ̂∆(0)∥ ⩽ ∥θ∆∥.
若式 (10)的第2行成立,则当∥θ̂∆∥ = ∥θ∆∥且 θ̂T

∆r <

0时, V̇w(t) = −ξθ̂T
∆

(
r − θ̂∆θ̂

T
∆r

∥θ̂∆∥2
)
≡ 0,即总能保证

∥θ̂∆∥ ⩽ ∥θ∆∥.
2)定义估计误差 θ̃∆ = θ̂∆ − θ∆,取函数

V (t) =
1

2
σ̇T

e M(σe)σ̇e +
1

2ξ
θ̃T
∆θ̃∆+

4k1

(
1− 1√

1 + σT
e σe

)
. (11)

由M(σe)的正定性、函数
1√

1 + σT
e σe

⩽ 1且当σe =

0时1− 1√
1 + σT

e σe

= 0可知,V (t) ⩾ 0.将V (t)沿闭

环系统轨迹求导,且由σT
e G(σe) =

(1 + σT
e σe

4

)
σT

e ,
可得

V̇ (t) = σ̇T
e M(σe)σ̈e +

1

2
σ̇T

e Ṁ(σe)σ̇e+

1

ξ
θ̃T
∆
˙̂
θ∆ +

4k1σ
T
e σ̇e

(1 + σT
e σe)

√
1 + σT

e σe

=

σ̇T
e [P

Tu− PTw − PT(Sθ0 − d0)]+
1

2
σ̇T

e [Ṁ(σe)− 2C(σe, σ̇e)]σ̇e+

1

ξ
θ̃T
∆
˙̂
θ∆ +

k1σ
T
e√

1 + σT
e σe

P σ̇e. (12)

由叉乘矩阵性质x×y = −y×x,xTy×x = 0及Ġ =

−GṖG可知 σ̇T
e (Ṁ − 2C)σ̇e = 0.将式 (9)代入 (12),

由式(10)的第1行,得

V̇ (t) = − k2
σ̇T

e σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

+ rTθ̃∆−

θ̃T
∆r − dm∥P σ̇e∥1 + (P σ̇e)

Td∆ ⩽

− k2
σ̇T

e σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

− (dm − ∥d∆∥)∥P σ̇e∥1 ⩽

− k2
σ̇T

e σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

⩽ 0.

将式(9)代入(12),由式(10)的第2行,得

V̇ (t) = − k2
σ̇T

e σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

+ rTθ̃∆ − θ̃T
∆r+

θ̃T
∆θ̂∆θ̂

T
∆r

∥θ̂∆∥2
− (dm − ∥d∆∥)∥P σ̇e∥1.

因

θ̃T
∆θ̂∆ = (θ̂∆ − θ∆)Tθ̂∆ =

1

2
(∥θ̂∆∥2 − ∥θ∆∥2 + ∥θ̂∆ − θ∆∥2) =
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1

2
(θ

2

∆ − ∥θ∆∥2 + ∥θ̂∆ − θ∆∥2) ⩾ 0,

且 θ̂T
∆r < 0,故

V̇ (t) ⩽ − k2
σ̇T

e σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

⩽ 0. (13)

因V (t) ⩾ 0且 V̇ (t) ⩽ 0,表明沿闭环系统轨迹
V (t)是单调有界的,故V (t) < ∞, t → ∞时V (t)存

在有限极限V (∞)且0 ⩽ V (∞) ⩽ V (t) ⩽ V (0) <

∞, ∀t ⩾ 0.又由V (t)的定义可知

0 ⩽ 1

2
λmin(M)∥σ̇e∥2 +

1

2ξ
∥θ̃∆∥2 ⩽

1

2
σ̇T

e M(σe)σ̇e +
1

2ξ
∥θ̃∆∥2 < V (t) <∞,

其中λmin(M) > 0为正定阵M(σe)的最小特征值.故
∥σ̇e∥ < ∞,∥θ̃∆∥ < ∞.再由函数的一致有界性可知∥∥∥ σ̇e√

1 + σ̇T
e σ̇e

∥∥∥ <∞.将式(13)两边积分,得

w ∞

0

∥σ̇e∥2√
1 + ∥σ̇e∥2

dt ⩽ V (0)

k2
<∞. (14)

因

∥θ∆∥ ⩽ ∥θ∆∥,

∥d∆∥ ⩽ dm, ∥σe∥ ⩽ 1,

∥σ̇e∥ <∞, ∥u∥ <∞,

由式 (7)可知∥σ̈e∥ < ∞,故 σ̇e一致连续.由引理1可

知 lim
t→∞

σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

= 0,故 lim
t→∞

σ̇e = 0.又由姿态

误差运动学方程 σ̇e = G(σe)ωe和G(σe)的非奇异

性可知 lim
t→∞

ωe = 0.进一步,由姿态运动的连续性可
知系统稳态时有 lim

t→∞
σe = s, 且 lim

t→∞
σ̈e = 0,其中

s = [s1, s2, s3]
T为常向量.由式(9)可知,当t → ∞时,

有

k1
σei√

1 + σT
e σe

= k1
si√

1 + sTs
= ϑi. (15)

其中ϑi(i = 1, 2, 3)为ϑ = PT(Sθ̃∆ + d∆)的第i行.
由式(4)矩阵G(σe)的定义可知

G−T(σe) =
16G(σe)

(1 + σT
e σe)2

, ∥G(σe)∥ =
1 + σT

e σe

4
.

因此2 ⩽ ∥PT∥ = ∥G−T(σe)∥ ⩽ 4.又因∥θ̃∆∥ ⩽
2∥θ∆∥, ∥d∆∥ ⩽ dm,有 ∥ϑ∥ ⩽ 4ϑm,其中 ϑm =

2
√
3(ρ21 + ρ2)∥θ∆∥+ dm.取k1 > 4ϑm,有

ϑi

k1
<

∥ϑ∥
k1

<
4ϑm

k1
< 1, i = 1, 2, 3. (16)

此时由∥σe∥ ⩽ 1可知
√

1 + σT
e σe ⩽

√
2,故有

σei = si =
ϑi

k1

√
1 + σT

e σe ⩽
√
2ϑi

k1
,

i = 1, 2, 3. (17)

取合适的控制律参数k1可以使σe(t)收敛到任意给

定的原点小邻域内,故σe(t)一致最终有界稳定.
3) 已知给定的航天器姿态控制力矩受限值满足

式 (8),且由式 (9)、∥sgn(P σ̇e)∥ ⩽
√
3和∥P−T∥ ⩽ 1

2
可知

|ui| <
∥∥∥ k1σe√

1 + σT
e σe

− k2P
−Tσ̇e√

1 + σ̇T
e σ̇e

+

Sθ0 − d0 + Sθ̂∆ − dmsgn(P σ̇e)
∥∥∥ ⩽

√
3(k1 + dm) +

√
3k2
2

+

√
3(ρ21 + ρ2)∥θ0∥+ ∥d0∥ < um. (18)

故控制器(9)满足u ∈ Ωu. 2
注1 因

√
3(ρ21+ρ2)∥θ0∥+∥d0∥+4

√
3ϑm < um,

故总存在α1 > 0,α2 > 0使得um =
√
3(ρ21 + ρ2)∥θ0∥

+∥d0∥+4
√
3ϑm+α1+α2.只要取

√
3k1 = 4

√
3ϑm+

α1,

√
3

2
k2 = α2,就能满足定理1中控制器参数条件:

k1 > 4ϑm, k2 > 0,
√
3(k1 + dm) +

√
3k2
2

+
√
3(ρ21 +

ρ2)∥θ0∥ + ∥d0∥ ⩽ um.相比文献 [1-8, 14-16]的受限
控制方法,式 (8)给出了控制受限幅值与模型已知参
数之间的先验条件,由此可确定给定um时是否存在

控制器增益保证期望轨迹的跟踪能力并克服模型不

确定性.
定理2 当航天器转动惯量阵J完全未知且干

扰力矩d = 0时,假设 θ̂满足 θ̂ ∈ Ωθ ≜ {θ̂ : ∥θ̂∥ ⩽
θm},基于模型(6)可设计自适应控制律

u = − k1σe√
1 + σT

e σe

− k2P
−Tσ̇e√

1 + σ̇T
e σ̇e

+ Sθ̂; (19)

˙̂
θ =


−ξr, ∥θ̂∥ < θm或 ∥θ̂∥ = θm, θ̂

Tr ⩾ 0;

−ξ
(
r − θ̂θ̂Tr

∥θ̂∥2
)
, ∥θ̂∥ = θm, θ̂

Tr < 0.

(20)

控制律 (19)和 (20)可保证 lim
t→∞

(σe,ωe) = (0,0)且控

制器(19)满足控制受限条件 |ui| < um, i = 1, 2, 3.
证明 取正定函数

V (σe, σ̇e) =
1

2
σ̇T

e M(σe)σ̇e +
1

2ξ
θ̃Tθ̃+

4k1

(
1− 1√

1 + σT
e σe

)
, (21)

可知

0 ⩽ 1

2
λmin[M(σe)]∥σ̇e∥2 +

1

2ξ
∥θ̃∥2 <

V (σe, σ̇e) <∞.

故∥σ̇e∥ <∞, ∥θ̃∥ <∞.另外,还可得到

V̇ (σe, σ̇e) = −k2
σ̇T

e σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

(22)
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是半负定的,且当 V̇ (σe, σ̇e) ≡ 0时必有 σ̇e ≡ 0.代

入式 (6)和 (19)后可得
k1σe√

1 + σT
e σe

≡ 0,即σe ≡ 0.

这表明在 V̇ (σe, σ̇e) ≡ 0中除 (σe, σ̇e) = (0,0)外不

包含系统其他整轨线,由李亚普诺夫稳定性理论可
知闭环系统原点是全局渐近稳定的,即 lim

t→∞
(σe, σ̇e)

= (0,0).再由姿态误差运动学方程 σ̇e =G(σe)ωe和

G(σe)非奇异性可知 lim
t→∞

(σe,ωe) = (0,0).另外,由

式 (19)、(20)、
∥∥∥ σe√

1 + σT
e σe

∥∥∥ ⩽
√
3、

∥∥∥ σ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

∥∥∥
⩽

√
3、∥P−T∥ ⩽ 1

2
、∥S∥ ⩽

√
3(ρ21 + ρ2)和投影自适

应律,有∥θ̂∥ ⩽ θm,因此有

|ui| <
∥∥∥ k1σe√

1 + σT
e σe

+
k2P

−Tσ̇e√
1 + σ̇T

e σ̇e

+ Sθ̂
∥∥∥ ⩽

√
3k1 +

√
3k2
2

+
√
3θm(ρ21 + ρ2) < um. (23)

故满足控制受限要求 |ui| < um, i = 1, 2, 3. 2
注2 定理1和定理2是在航天器三轴控制力矩

受限幅值相同的情况下设计的控制器.当航天器三
轴控制力矩受限值不同,即um = [um1, um2, um3]

T

时,也可设计类似定理1的控制器以保证 |ui| < umi,

i = 1, 2, 3.若取期望角速度为常值轨道角速度,则所
设计的控制器可用于轨道系内的姿态保持操作.此
外,为克服因在控制律中采用符号函数而导致的控制
抖振现象,通常在实际应用中用双曲正切函数等饱和
连续函数代替符号函数实现无抖振控制.

3 数值仿真算例

已知航天器转动惯量阵J的标称值J0及不确定

性J∆为J0 = diag (40, 25, 60) (kg·m2), J∆ = [∆ij ]

(kg·m2),且 |∆11| ⩽ 3, |∆22| ⩽ 2, |∆33| ⩽ 3, |∆ij | ⩽ 3

(i ̸= j, i, j = 1, 2, 3).干扰力矩标称值为d0 =

[1, 1, 1]T × 10−2(N·m),且dm = 3× 10−2.
仿真目的是将航天器从初始状态σe(0) = [0.8,

0.9,−0.8]T、ωe(0) = P (σe(0))σ̇e(0)、σ̇e(0) = [0.02,

−0.01, 0.02]T控制到期望状态σed = [0, 0, 0]T、ωed =

[0, 0, 0]T(rad / s)、ωd(t) = sin(0.01πt)[1, 2,−2]T ×
10−3(rad / s).
根据以上数据及本文假设条件有

J∆ = [3, 3, 3; 3, 2, 3; 3, 3, 3],

θ0 = [40, 0, 0, 25, 0, 60]T,

θ∆ = [3, 3, 3, 2, 3, 3]T,

ω̇d(t) = cos(πt)[π, 2π,−2π]T × 10−5(rad/s2).

取参数ρ1 = 0.003, ρ2 = 0.000 1,若已知系统控
制输入受限值为um = 3(N·m),且要求姿态跟踪误差

满足 |σei(∞)| ⩽ 0.001(i = 1, 2, 3), 则由式 (8)检验可
知,在给定的控制输入受限值下能够利用定理1设计
的控制器完成控制目标.由式 (17)和 (18)可设计航天
器姿态跟踪系统的鲁棒自适应受限控制器参数分别

为ϑm = 0.05, ξ = 0.2, k1 = 0.25, k2 = 2.45, θ̂∆(0) =

[0, 0, 0, 0, 0, 0]T.

假设仿真时航天器转动惯量阵J和外部环境干

扰力矩d分别为

J =


42 2.5 −1.5

2.5 26 −2

−1.5 −2 58

 (kg · m2),

d =


2 + 3 sin(0.2t) + sin(0.02t)
3 + 2 sin(0.2t) + cos(0.02t)
2 + 2 cos(0.2t) + cos(0.02t)

× 10−4(N · m).

由式 (1)定义的旋转矩阵R = [Rij ](i = j = 1, 2,

3)可知姿态误差对应的欧拉角ψe = [ψe1, ψe2, ψe3]
T

(deg)为

ψe1 =
180

π
atan(R12/R11),

ψe2 = −180

π
asin(R13), ψe3 =

180

π
atan(R23/R33).

航天器姿态跟踪系统仿真结果如图1所示.由图
1可知,采用定理1所设计的控制器能够实现航天器
的姿态及角速度跟踪任务,在完成整个姿态跟踪的过
程中,控制力矩始终在预先给定的限制范围内,即三
轴上的控制满足ui(t) < um = 3(N·m)(i = 1, 2, 3),
且实时控制量的幅值不会达到其受限值,因此避免了
执行机构工作在最大输出力矩状态进而延长使用寿

命,所设计的控制律能有效克服模型不确定性并完成
控制目标.然而,由图1可见,实时控制量幅值始终小
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图 1 采用控制器 (9)的姿态跟踪系统仿真结果
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于0.5 (N·m),且动态响应时间相对较长,表明所给参
数整定规则仍具有保守性.图2表明,自适应律可保
证不确定参数估计值始终有界.进一步, 为验证所提
出算法的优越性,采用基于抗饱和补偿器的自适应比
例微分控制器为

u0 = −k1σe − k2P
−Tσ̇e + k3ζ+

S(θ0 + θ̂∆)− dmsgn(P σ̇e)− d0, (24)

ζ̇ = −k4ζ + u∆, u∆ = u− u0, (25)

θ̂∆的自适应律如式(10),其中k1 = 3.5, k2 = 12, k3 =

0.1, k4 = 0.2,u = [u1, u2, u3]
T,−3 ⩽ ui ⩽ 3(i =

1, 2, 3),其他参数与控制器 (9)取值相同.图 3和图 4
给出了采用抗饱和补偿器的自适应比例微分控制器

时的姿态跟踪仿真结果.对比图1和图3可知,图3中
的控制量到达最大力矩值使得执行器工作在最大输

出力矩状态,降低执行机构的工作寿命.
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图 2 采用控制器 (9)的不确定参数估计结果
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图 3 采用控制器 (24)的姿态跟踪系统仿真结果
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图 4 采用控制器 (24)的不确定参数估计结果



2304 控 制 与 决 策 第36卷

4 结 论

本文针对航天器姿态跟踪系统,在控制输入受
限、有界外部干扰和转动惯量参数不精确预知的情

况下,设计了一种能抑制模型参数不确定性及外部干
扰影响的鲁棒自适应姿态跟踪受限控制器.用李亚
普诺夫方法证明了闭环系统角速度跟踪误差是渐近

稳定的,姿态跟踪误差是一致最终有界稳定的.所设
计的控制器利用一种有界函数和姿态参数本身的有

界性实现了控制输入受限的要求,并由控制器参数的
整定规则可知闭环系统姿态跟踪性能依赖于控制输

入受限的幅值和不确定性上界的大小,由于有界非线
性函数的连续可微性使得所设计的控制律具有较好

的动态特性.通过对含模型不确定性的航天器姿态
跟踪系统进行仿真,结果表明航天器能够在控制输入
受限时完成姿态跟踪任务.未来将研究控制器参数
整定规则保守性更小的高精度输入受限姿态跟踪控

制器.
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