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摘　 要：航天器在非合作目标的抓捕过程中，其姿态跟踪控制问题通常会受到角速度有界约束，对此

提出了一种基于双环递归跟踪的自适应控制算法。 根据抓捕过程中航天器转动惯量呈现出的非线性

变化特性，利用线性回归算子将未知转动惯量矩阵转换成未知向量，并设计自适应律估计该向量。 在

系统设计时，外环采用有界虚拟角速度作为虚拟控制输入保证姿态的精确跟踪；内环基于障碍

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数设计出包含转动惯量估计值的自适应控制律，理论证明了有界约束的角速度可对虚拟

角速度实现快速精确跟踪，整个跟踪过程误差有界；然后通过数值仿真，分析非合作目标轨迹追踪的

抓捕过程，结果表明所设计的算法具有较强的有效性和鲁棒性。
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中图分类号：Ｖ４４８．２２； ＴＰ２７３　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２２）０３⁃０６３６⁃０９

　 　 随着人类空天活动的增加，漂浮在太空中的空

间碎片对在轨航天器的威胁也与日俱增，因此清除

空间碎片（或其他非合作目标）成为航天领域可持

续发展必须解决的问题。 最常用的清除方式是采用

机械臂捕获并回收空间碎片，在此过程中航天器会

因机械臂运动而出现质心偏移和姿态偏差，因此设

计出具有较强鲁棒性的自适应控制器，从而保证抓

捕航天器的安全运行，具有重要的工程应用价值。
无序飞行的空间碎片其质量与速度均未知。 航

天器在抓捕空间碎片过程中，航天器的质心必定发

生偏移，从而导致转动惯量摄动量变化规律不可预

知。 因此，必须采用自适应控制技术或智能逼近系

统对转动惯量摄动部分进行补偿，提升系统对参数

摄动的鲁棒性。 文献［１⁃５］主要是设计自适应律实

时估计未知转动惯量，并基于不同的应用环境构建

包含转动惯量估值的自适应姿态控制算法；文献［６⁃
８］则主要将转动惯量分离为名义部分和摄动部分，
并采用诸如极限学习机、神经网络、模糊系统等智能

逼近系统逼近由转动惯量摄动引起的摄动部分，并
将其作为控制器的补偿性输入。 以上研究工作虽然

都解决了参数摄动问题，但所用算法均存在转动惯

量估计精度不足、智能逼近系统结构复杂等缺陷。
在抓捕空间碎片过程中，不仅存在转动惯量摄

动问题，还存在导航带宽和角速率陀螺量程的限制

问题，因此航天器的角速度必须限制在有界范围内。
早期学者重点关注的是航天器控制输入饱和约束的

解决方案［９⁃１３］。 近些年，航天器角速度有界约束的

研究才被重视［１４⁃１７］。 文献［１４］在考虑航天器角速

度有界和转动惯量摄动条件下，设计了一种反演自

适应控制算法；文献［１５］基于抗退绕控制方法提出

了角速度和控制输入有界的控制算法；文献［１６］给
出了一种 Ｌ２ 增益控制算法，文献［１７］设计了一种

改进的非线性反馈控制器。
本文以航天器捕获非合作目标过程中的姿态稳

定控制为应用背景，在考虑航天器角速度有界约束

条件下，采用双环递归跟踪控制方法，设计出航天器

自适应跟踪控制器。 设计思路如下：对航天器外环

系统的姿态运动学方程预设了一个有界虚拟角速度

作为外环虚拟控制的输入，使得外环系统姿态角能

够平稳快速收敛至期望角度；对于航天器内环系统，



第 ３ 期 徐琳，等：角速度有界的在轨抓捕航天器姿态控制

本算法基于矩阵变换算子将转动惯量矩阵转换成关

于转动惯量元素向量的回归方程，构建自适应更新

律在线估计上界未知的转动惯量；根据包含角速度

跟踪误差的障碍李亚普诺夫函数（ｂａｒｒｉｅｒ Ｌｙａｐｕｎｏｖ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＢＬＦ），设计出自适应姿态控制器，驱动实际

角速度快速跟踪外环预设虚拟角速度，同时保持角

速度的有界性。

１　 抓捕控制问题描述

刚体航天器在抓捕非合作目标过程中，质心偏

移导致的主转动惯量的变化规律可描述为：
１） 在抓捕过程最初阶段，主转动惯量会随着机

械臂伸展而逐渐增加；
２） 在捕获非合作目标瞬间，非合作目标的无序

运动反作用于航天器，导致主转动惯量产生一个未

知的突增；
３） 在机械臂回收阶段，主转动惯量则会逐步

递减。
令航天器在捕获非合作目标瞬间受到的瞬时

强干扰为 ｄ１。 再考虑外部环境干扰 ｄ２，则抓捕航天

器的实际外部干扰为

ｄ ＝ ｄ１ ＋ ｄ２ （１）
　 　 基于单位四元数 ｛ｑ０，ｑ｝ ＝ ｛ｑ０，ｑ１，ｑ２，ｑ３｝ 的航

天器姿态运动学的方程式为［２］

ｑ̇ ＝ １
２
ｑ × ω ＋ １

２
ｑ０ω

ｑ̇０ ＝ － １
２
ωＴｑ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２）

式中， ｑＴｑ ＋ ｑ２
０ ＝ １。 ω∈Ｒ３ 为角速度矢量。 为满足

航天器的实际物理约束， 角速度 ω 需满足约束

‖ω‖∞ ≤ ωｍａｘ（‖·‖∞ 表示 Ｌ∞ 空间范数，下同）
的要求。 惯性坐标系 Ｉ 到体坐标系 Ｆ 的转换矩阵 Ｒ
满足［２］

Ｒ（ｑ，ｑ０） ＝ （ｑ２
０ － ｑＴｑ）Ｉ３ ＋ ２ｑｑＴ － ２ｑ０ｑ

× （３）
式中： Ｉ３ 为单位矩阵；Ｒ 为单位正交矩阵。

刚体航天器姿态动力学方程为［２］

Ｊω̇ ＝ － ω× （Ｊω） ＋ ｕ ＋ ｄ （４）
式中： ｄ ∈ Ｒ３ 为 （１） 式中的有界外部干扰， 且

‖ｄ‖∞ ≤ Ｄ，常数 Ｄ 为干扰最大值；ｕ ∈ Ｒ３ 为控制

输入矢量。 转动惯量矩阵 Ｊ分解为名义矩阵 Ｊ０ 和摄

动矩阵 ΔＪ，即 Ｊ ＝ Ｊ０ ＋ ΔＪ。 由于非合作目标的动力

学特性不可预知，所以转动惯量 Ｊ 的上界未知。 ω ×

为矢量 ω ＝ ［ω １，ω ２，ω ３］ Ｔ 的反对称矩阵

ω× ＝
０ － ω３ ω２

ω３ ０ － ω１

－ ω２ ω１ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（５）

　 　 那么可以把航天器在轨抓捕非合作目标时的姿

态控制问题转换为：当存在外部干扰 ｄ和转动惯量 Ｊ
摄动的复杂条件下，基于航天器动力学系统（２） 与

（４） 设计鲁棒控制器ｕ，使闭环系统渐近稳定。 即当

ｔ → ∞ 时有

ｑ（ ｔ） → ０， ω（ ｔ） → ０ （６）
且角速度满足约束 ‖ω‖∞ ≤ ωｍａｘ。

２　 相关定义和引理

定义 １［１８⁃１９］ 　 在区域 Ω内，非线性系统 ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ）
有定义，正定函数 Ｖ（ｘ） 连续可微。 若 Ｖ（ｘ） 满足：

１） 当 ｘ ∈ Ω 趋近于 Ω 的边界时（如 ‖ｘ‖ →
ｋｂ），有 Ｖ（ｘ） → ∞；

２） 存在正常数 ｂ，对于初值为 ｘ（０） ∈Ω的系统

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ），其解 ｘ 有 Ｖ（ｘ） ≤ ｂ；
则定义函数 Ｖ（ｘ） 为障碍李亚普诺夫函数。
引理 １［１８］ 　 考虑一阶系统 η̇ ＝ ｈ（ ｔ，η），其中 η

＝ （ｅＴ
１，νＴ） Ｔ， 而且函数 ｈ（ ｔ，η） 关于 η 满足局部

Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ 条件；对于 ｔ 而言，函数 ｈ（ ｔ，η） 为分段连

续。 设正定函数 Ｕ（·） 与 Ｖ１（·） 为连续可微， 使

‖·‖ → ｋｂ１ 时 Ｖ１（·） → ∞ 和 γ １（‖·‖） ≤ Ｕ（·） ≤
γ ２（‖·‖） 成立。 （其中 ‖·‖ 为 Ｌ２ 空间范数，
γ １（·），γ ２（·） 为 Ｋ∞ 类函数）。 令 Ｖ（η） ＝ Ｖ１（ｅ１） ＋
Ｕ（ν），且 ‖ｅ１（０）‖ ＜ ｋｂ１，则如果不等式（７） 成立

Ｖ̇（η） ＝ ∂Ｖ
∂η

ｈ ≤ ０ （７）

则对于 ｔ ∈ ［０，∞ ） 有 ‖ｅ１（ ｔ）‖ ＜ ｋｂ１。

证明 　 因为 Ｖ̇（η） ≤０，说明函数 Ｖ（η） 为单调

递减函数，则有 Ｖ（η（ ｔ）） ≤ Ｖ（η（０））。 又 Ｖ（η） ＝
Ｖ１（ｅ１） ＋ Ｕ（ν），且 Ｖ１（ｅ１），Ｕ（ν） 正定，则有 ０ ≤
Ｖ（η（ ｔ）） ≤ Ｖ（η（０）），根据条件可知 γ １（‖ν‖） ≤
Ｕ（ν） ≤ γ ２（‖ν‖）， 所以 Ｖ１（ｅ１） 有 界。 根 据

‖ｅ１（０）‖ ＜ ｋｂ１ 和 ‖ｅ１‖ → ｋｂ１ 时 Ｖ１（ｅ１） → ∞，可
得到 ｅ１ 是有界的， 且对任意的 ｔ ∈ ［０，∞ ） 满足

‖ｅ１（ ｔ）‖ ＜ ｋｂ１。
引理 ２［２０］（Ｂａｒｂａｌａｔ 引理）　 设 ｘ：［０，∞ ） → Ｒ

平方可积，即∫∞
０
ｘ２（ ｔ）ｄｔ ≤ ∞，则如果对于 ｔ ∈ ［０，

·７３６·
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∞），有 ｘ̇（ ｔ） 存在且有界，则ｌｉｍ
ｔ→∞

ｘ（ ｔ） ＝ ０。

定义 ２　 令向量 ａ ＝ （ａ１，ａ２，ａ３） Ｔ ，定义线性回

归算子

Ｌ（ａ） ＝
ａ１ ０ ０
０ ａ２ ０
０ ０ ａ３

ａ２ ａ３ ０
ａ１ ０ ａ３

０ ａ１ ａ２

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（８）

　 　 令 ξ ＝ （Ｊ１１，Ｊ２２，Ｊ３３，Ｊ１２，Ｊ１３，Ｊ２３） Ｔ ，则有

Ｊ１１ Ｊ１２ Ｊ１３

Ｊ１２ Ｊ２２ Ｊ２３

Ｊ１３ Ｊ２３ Ｊ３３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ａ１

ａ２

ａ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｌ（ａ）ξ （９）

３　 控制器设计

本文采用双环递归跟踪控制方法设计航天器的

姿态跟踪控制器，并分别对闭环系统的稳定性以及

角速度的全程有界性进行理论推导。
３．１　 外环控制器设计

考察以角速度作为输入量的外环运动学方程。
一方面，过大的角速度会破坏航天器的平稳性，另一

方面，受航天器物理硬件设备的限制，角速度难以达

到较大的理论数值，因此，为设计更符合工程应用的

姿态跟踪控制器，必须要求角速度有界。 为了限定

外环系统中角速度的输入范围，本文设计有界虚拟

角速度输入

ωｖ ＝ － ωＴ ｔａｎｈ（ｋ１ｑ） （１０）
式中， ω Ｔ ＞ ０ 为外环运动学方程中可允许的最大虚

拟角速度值，常数 ｋ１ ＞ ０。 图 １ 反映了 ω ｖ 某一分量

的变化特性。

图 １　 虚拟角速度分量的变化特性

如前文所述，为了确保外环系统（２） 的渐近稳

定性，本文预设了虚拟角速度 ω ｖ。 由此构造出

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ１（ｑ） ＝ （ｑ０ － １） ２ ＋ ｑＴｑ （１１）
对 Ｖ１（ｑ） 关于时间 ｔ 求导

Ｖ̇１（ｑ） ＝ ２（ｑ０ － １） ｑ̇０ ＋ ２ｑＴ ｑ̇ ＝ ｑＴω （１２）
　 　 可见，当实际角速度 ω 为虚拟角速度 ω ｖ 时，有

Ｖ̇１（ｑ） ＝ ｑＴωｖ ＝ － ωＴｑＴ ｔａｎｈ（ｋ１ｑ） ≤ ０ （１３）
　 　 根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 第二稳定性理论可知，当 ｔ → ∞
时，ｑ０ → ± １，ｑ → ０。
３．２　 内环鲁棒追踪控制器设计

设ω为内环系统（４） 输出的实际角速度。 内环

自适应控制器 ｕ 的设计目标为：能够实现 ω 快速跟

踪预设有界虚拟角速度 ω ｖ。
设 ｅ 为 ω 与 ω ｖ 的跟踪误差

ｅ ＝ ω － Ｒωｖ （１４）
　 　 构造如下 ＢＬＦ 函数

Ｖ２（ｅ） ＝
λＪｍａｘω２

ｅ

π
ｔａｎ

πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１５）

式中， λ Ｊｍａｘ 代表转动惯量 Ｊ 的最大特征值， 常数

ω ｅ ＞ ０ 为误差 ｅ 的上界。 ｔａｎ（·） 为正切函数。 对

Ｖ２（ｅ） 关于 ｔ 求导，有

Ｖ̇２（ｅ） ＝
λ Ｊｍａｘω ２

ｅ

π
ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ

２λ Ｊｍａｘω ２
ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２πｅＴＪｅ̇
２λ Ｊｍａｘω ２

ｅ

＝

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λ Ｊｍａｘω ２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴＪｅ̇ ＝

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λ Ｊｍａｘω ２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｊω̇ － ＪＲ̇ω ｖ － ＪＲω̇ｖ） ＝

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λ Ｊｍａｘω ２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ［ － ω × Ｊω ＋ ｕ ＋ ｄ －

　 Ｊω × Ｒω ｖ ＋ ω Ｔｋ１ＪＲｄｉａｇ（ｓｅｃｈ２（ｋ１ｑ）） ｑ̇］ ＝

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λ Ｊｍａｘω ２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ［ － ω × Ｊω － Ｊω × Ｒω ｖ ＋

１
２
ω Ｔｋ１ＪＲｄｉａｇ（ｓｅｃｈ２（ｋ１ｑ））（ｑ

× ω ＋ ｑ０ω） ＋ ｕ ＋ ｄ］

（１６）
式中，ｄｉａｇ（·） 表示关于向量 “·” 的对角矩阵。
１
２
ω Ｔｋ１ＪＲｄｉａｇ（ｓｅｃｈ２（ｋ１ｑ））（ｑ

× ω ＋ ｑ０ω） － ω × Ｊω

－ Ｊω × Ｒω ｖ 关于转动惯量矩阵 Ｊ 的元素向量呈线性

关系，利用线性回归算子将该式转换成线性回归方

程

Ｙξ ＝ １
２
ωＴｋ１ＪＲｄｉａｇ（ｓｅｃｈ２（ｋ１ｑ））（ｑ

× ω ＋ ｑ０ω） －

　 ω× Ｊω － Ｊω× Ｒωｖ （１７）

·８３６·
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式中

Ｙ ＝ Ｌ ( １
２
ωＴｋ１Ｒｄｉａｇ（ｓｅｃｈ２（ｋ１ｑ））（ｑ

× ω ＋ ｑ０ω） ) －

　 ω× Ｌ（ω） － Ｌ（ω× Ｒωｖ） （１８）
　 　 将（１７）式代入（１６）式得到

Ｖ̇２（ｅ） ＝ ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｙξ ＋ ｕ ＋ ｄ） （１９）

　 　 当转动惯量 Ｊ 已知时，设计姿态控制器

ｕ ＝ － Ｙξ － Ｄｓｉｇｎ（ｅ） － ｋ２ｅ （２０）
式中，常数 ｋ２ ＞ ０，ｓｉｇｎ（·） 为符号函数。 将（２０）式
的控制输入表达式代入（１９）式得到

Ｖ̇２（ｅ） ＝ ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ·

　 ［Ｙξ ＋ ｄ － Ｙξ － Ｄｓｉｇｎ（ｅ） － ｋ２ｅ］ ＝

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ［ｄ － Ｄｓｉｇｎ（ｅ） － ｋ２ｅ］ ≤

　 － ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｋ２‖ｅ‖２ ≤ ０ （２１）

　 　 根据（２１）式可知，在转动惯量矩阵 Ｊ 已知时，
若 ｔ → ∞，则有 ｅ → ０，即

ｌｉｍ
ｔ→∞

ｅ ＝ ０ （２２）

证毕

至此，内环子系统和外环子系统在其各自控制

输入下，各闭环系统的稳定性得证。 接下来证明双

环递归控制下闭环系统的稳定性。
３．３　 双环追踪控制稳定性分析

定理 １ 　 当转动惯量 Ｊ 已知时， 姿态控制器

（２０） 式能保证航天器姿态控制系统（２） 式，（４） 式

渐近稳定，且当 ｔ → ∞ 时有 ｑ（ ｔ） → ０，ω（ ｔ） → ０。

证明 　 ∫∞
０
‖ｅ‖２ｄｔ 有界，因为根据（２１） 式有

∫∞
０
ｋ２ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ

２λ Ｊｍａｘω ２
ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴｅｄｔ ＋ Ｖ２（∞ ） ≤ Ｖ２（０）。 因四

元数的元素 ｑｉ（ ｉ ＝ ０，１，２，３） 满足 ｑｉ ∈ ［０，１］，则适

当选择参数 ｋ１，恒有 ｔａｎｈ（ｋ１ｑ） ≥ ｑ，则
　 Ｖ̇１（ｑ） ＝ ｑＴω ＝ － ω ＴｑＴＲｔａｎｈ（ｋ１ｑ） ＋ ｑＴｅ ≤
　 　 － ω ＴｑＴＲｑ ＋ ｑＴｅ ＝
　 　 － ω ＴｑＴ［（ｑ２

０ － ｑＴｑ）Ｉ３ ＋ ２ｑｑＴ － ２ｑ０ｑ
×］ｑ ＋

　 　 ｑＴｅ ＝ － ω Ｔ‖ｑ‖２ ＋ ｑＴｅ ≤

　 　 － ω Ｔ‖ｑ‖２ ＋
χ
２
‖ｑ‖２ ＋ １

２χ
‖ｅ‖２ ＝

　 　 － ω Ｔ －
χ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ｑ‖２ ＋ １

２χ
‖ｅ‖２ （２３）

　 　 选择足够小的 χ 使 β ＝ ω Ｔ －
χ
２

＞ ０，则

Ｖ̇１（ｑ） ≤－ β‖ｑ‖２ ＋ １
２χ

‖ｅ‖２ （２４）

　 　 对（２４）式在 ［０，∞ ］ 上积分，并将 Ｖ１（ｑ） ＝ （ｑ０ －
１） ２ ＋ ｑＴｑ ＝ ２ － ２ｑ０（ ｔ） 代入，得

∫∞
０
β‖ｑ‖２ｄｔ ≤ Ｖ１（０） － Ｖ１（∞ ） ＋ １

２χ∫
ｔ １

０
‖ｅ‖２ｄｔ ＝

　 ２ － ２ｑ０（０） － （２ － ２ｑ０（∞ ）） ＋ １
２χ∫

ｔ １

０
‖ｅ‖２ｄｔ ＝

　 ２（ｑ０（∞ ） － ｑ０（０）） ＋ １
２χ∫

ｔ １

０
‖ｅ‖２ｄｔ （２５）

　 　 ｜ ｑ０（ ｔ） ｜ ≤１，所以 ｜ ２（ｑ０（∞ ） － ｑ０（０）） ｜ ≤２，

又∫∞
０
‖ｅ‖２ｄｔ 有界，得到 ｑ 平方可积。 根据 ｑ，ｑ０ 和

ω 有界可得 ｑ̇ 有界。 根据 Ｂａｒｂａｌａｔ 引理可得ｌｉｍ
ｔ→∞

ｑ ＝

０。 根据 ｅ ＝ω － Ｒω ｖ 及 ｔ→∞ 时 ｑ→ ０，ｅ→ ０，可以

得到 ω → ０。
证毕

因为 ｌｉｍ
‖ｅ‖∞→ω ｅ

Ｖ２（ｅ） ＝ ∞，且‖ｅ（０）‖∞ ＜ ω ｅ，根

据引理 １，得到如下推论：
推论 １　 当转动惯量 Ｊ 已知时，在控制器（２０）

作用下，对于 ｔ ∈ ［０，∞ ），ω 与 ω ｖ 的跟踪误差满足

‖ｅ（ ｔ）‖∞ ＜ ω ｅ。
根据 ｅ ＝ω － Ｒω ｖ，‖ω ｖ‖∞ ≤ω Ｔ 有‖ω‖∞ ≤

‖ｅ‖∞ ＋ ‖ω ｖ‖∞ ，结合推论 １ 可以得到：
推论 ２　 当不存在摄动对转动惯量 Ｊ 的扰动

时，对于 ω ｅ ∈［０，∞ ），ω Ｔ ∈［０，∞ ），总可以选择出

适当参数，使得ω ｅ ＋ ω Ｔ ≤ωｍａｘ 成立。 因此在姿态控

制器（２０） 作用下，实现对航天器角速度的有界约

束，即角速度 ‖ω‖∞ ≤ ωｍａｘ。
推论 ３　 当转动惯量 Ｊ 已知，控制增益 ｋ１，ｋ２ 一

定时，控制输入力矩是有界的，且满足

‖ｕ‖∞ ≤ （２ ＋ ０．５ｋ１）λＪｍａｘω２
ｍａｘ ＋ Ｄ ＋ ｋ２ωｅ

（２６）
因为

‖ｕ‖∞ ≤ ‖Ｙξ‖∞ ＋
‖Ｄｓａｔ（ｅ，ε）‖∞ ＋ ‖ｋ２ｅ‖∞ ≤
‖ω × Ｊω‖∞ ＋ ‖Ｊω × Ｒω ｖ‖∞ ＋ ｋ２ω ｅ ＋

‖ １
２
ω Ｔｋ１ＪＲｓｅｃｈ２（ｋ１ｑ） ｑ × ω ＋ １

２
ｑ０ω

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖∞ ＋ Ｄ≤

λ Ｊｍａｘ‖ω２‖∞ ＋ λ Ｊｍａｘ‖ω‖∞ ‖ω ｖ‖∞ ＋

·９３６·
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　 λ Ｊｍａｘ
１
２
ω Ｔｋ１‖ω‖∞ ＋ Ｄ ＋ ｋ２ω ｅ ≤

　 （２ ＋ ０．５ｋ１）λ Ｊｍａｘω ２
ｍａｘ ＋ Ｄ ＋ ｋ２ω ｅ （２７）

　 　 由于符号函数容易引起抖振，因此控制器中的

符号函数可以用饱和函数代替，则（２０） 式修正为

ｕ ＝ － Ｙξ － Ｄｓａｔ（ｅ，ε） － ｋ２ｅ （２８）
其中饱和函数 ｓａｔ（ｅ，ε） 分量元素的定义为

ｓａｔ（ｅｉ，ε） ＝
ｅｉ 　 　 　 　 ｜ ｅｉ ｜ ≤ ε
εｓｉｇｎ（ｅｉ）　 ｜ ｅｉ ｜ ＞ ε{ 　 ｉ ＝ １，２，３

（２９）
３．４　 内环自适应追踪控制器设计

前文在转动惯量 Ｊ 固定前提下，设计了航天器

姿态控制器（２０），而航天器在轨捕获非合作目标过

程中，因受到目标本身无序运动的干扰，其转动惯量

会出现不同程度摄动。 下面针对转动惯量发生改变

的工程应用背景，构建自适应姿态稳定控制器。
令时变向量 ξ 的估计值为 ξ^ ＝ （ Ｊ^１１，Ｊ^２２，Ｊ^３３，Ｊ^１２，

Ｊ^１３，Ｊ^２３） Ｔ，􀭹ξ ＝ ξ － ξ^ 为估计误差。 据此构造出 Ｌｙａ⁃
ｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ３（ｅ，􀭹ξ） ＝ Ｖ２（ｅ） ＋ １
２
􀭹ξＴＰ􀭹ξ （３０）

式中， Ｐ 为对称正定矩阵。 对 Ｖ３（ｅ，􀭹ξ） 求导可得

Ｖ̇３（ｅ，􀭹ξ） ＝ Ｖ̇２（ｅ） － 􀭹ξＴＰξ^
·
＝

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｙξ ＋ ｕ ＋ ｄ） － 􀭹ξＴＰξ^

·
（３１）

自适应姿态控制器表达式为

ｕ ＝ － Ｙξ^ － Ｄｓｉｇｎ（ｅ） － ｋ２ｅ （３２）
将（３２）式代入（３１）式得到

Ｖ̇３（ｅ，􀭹ξ） ＝ ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｙξ ＋ ｄ － Ｙξ^ －

　 Ｄｓｉｇｎ（ｅ） － ｋ２ｅ） － 􀭹ξＴＰξ^
·
＝

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｙ􀭹ξ ＋ ｄ － Ｄｓｉｇｎ（ｅ） － ｋ２ｅ） －

　 􀭹ξＴＰξ^
·
＝ ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ

２λＪｍａｘω２
ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（ｄ － Ｄｓｉｇｎ（ｅ） － ｋ２ｅ） ＋

　 􀭹ξＴ ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＹＴｅ － Ｐξ^

·é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （３３）

当时变向量 ξ^ 的自适应更新律为

ξ^ ＝ ｓｅｃ２ πｅＴ Ｊ^ｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｐ －１ＹＴｅ （３４）

则有

　 Ｖ̇３（ｅ，􀭹ξ） ≤－ ｋ２ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λ Ｊｍａｘω ２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ｅ‖２ ≤ ０ （３５）

　 　 当自适应控制器（３２） 和自适应更新律（３４） 应

用于航天器姿态控制时，根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定理论可

知，闭环系统（４）渐近稳定。 同理，带饱和函数的自

适应姿态控制器为

ｕ ＝ － Ｙξ^ － Ｄｓａｔ（ｅ，ε） － ｋ２ｅ （３６）
　 　 根据定理 １，同样可得如下定理 ２。

定理 ２　 对存在转动惯量摄动和外部干扰的航

天器姿态动力学系统，自适应控制器（３２）与自适应

律（３４）可实现闭环系统的渐近稳定性保证，即当

ｔ → ∞ 时有 ｑ（ ｔ） → ０，ω（ ｔ） → ０。
定理 ２ 证明与定理 １ 相同。 同理可得如下

推论。
推论 ４　 转动惯量 Ｊ 存在未知摄动时，应用自

适应姿态控制器（３２） 与自适应更新律（３４），当 ｔ ∈
［０，∞ ） 时，‖ｅ（ ｔ）‖∞ ＜ ω ｅ，其中 ｅ（ ｔ） 为实际角速

度 ω 与虚拟角速度 ω ｖ 之间的误差。
推论 ５　 当存在未知摄动对转动惯量 Ｊ 的扰动

时，对于 ω ｅ ∈［０，∞ ），ω Ｔ ∈［０，∞ ），总可以选择出

适当参数，使ω ｅ ＋ ω Ｔ ≤ωｍａｘ 成立。 因此在自适应控

制器（３２） 与自适应更新律（３４） 的作用下，航天器

的角速度有界，即 ‖ω‖∞ ≤ ωｍａｘ。
推论 ５ 说明自适应姿态控制器（３２） 和自适应

更新律（３４） 实现了在轨捕获非合作目标过程中的

姿态稳定控制和角速度有界约束的目标。 为保证闭

环系统的收敛性和角速度的有界性，在设计 ω ｅ，ω Ｔ

时，应尽可能地增大角速度追踪误差上界 ω ｅ，减小

虚拟角速度的变化幅度值 ω Ｔ。
自适应控制器（２０） 和（３２） 中的增益系数 ｋ１，ｋ２

恒定时，为避免当姿态追踪误差较大时产生过大控

制力矩，本文对自适应控制器中的参数采用如下变

增益表达式

ｋｉ ＝ ρｉｅαｉａｒｃｔａｎ（βｉｔ） 　 ｉ ＝ １，２ （３７）
式中，参数 ρ ｉ，α ｉ，β ｉ ＞ ０（ ｉ ＝ １，２）。 其中，控制增益

增长速度的参数为 α ｉ；用来控制增益取值范围的参

数为 ρ ｉ；控制增益收敛速度的参数为 β ｉ。

４　 数值仿真分析

为了验证本文所设计控制算法的有效性与鲁棒

性，设定航天器角度初始状态为 ｑ（０） ＝ ｛０．９， － ０．３，
０．２６，０．１８｝，初始角速度 ω（０） ＝ （０，０，０） Ｔ ｒａｄ ／ ｓ，名

·０４６·
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义转动惯量矩阵为 Ｊ０ ＝
２００ １２ １５
１２ １７０ ９
１５ ９ １５０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｋｇ·ｍ２。

据此对航天器进行数值仿真分析。
在抓捕非合作目标的过程中，假设在时刻 Ｔ０ ＝

１０ ｓ 时成功捕获无序运动的非合作目标，此时会对

抓捕航天器产生一个瞬间强干扰 ｄ１（其中 ｒ 为方

波），外部太阳辐射等环境干扰力矩记为 ｄ２（单位：
Ｎ·ｍ，ωΔ ＝ ０．１）

ｄ１ ＝
６ｒ（ ｔ － Ｔ０，１）
６ｒ（ ｔ － Ｔ０，１）
６ｒ（ ｔ － Ｔ０，１）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｄ２ ＝
０．６ｃｏｓ（１０ωΔ ｔ） ＋ ０．８ｓｉｎ（３ωΔ ｔ） － ２
－ ０．３ｓｉｎ（２ωΔ ｔ） ＋ ０．６ｃｏｓ（５ωΔ ｔ） ＋ ３
０．６ｓｉｎ（１０ωΔ ｔ） － １．６ｃｏｓ（４ωΔ ｔ） ＋ ２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

　 　 在 Ｔ１ ＝ ２５ ｓ 时刻，非合作目标被抓捕航天器成

功回收。 结合实施抓捕的机械臂的动作过程，转动

惯量各元素变化规律可以表示为

ΔＪｉｉ ＝
０．１ｅ０．２ｔＪ０，ｉｉ 　 　 　 　 　 　 ０ ≤ ｔ ≤ Ｔ０

０．１（ｅ０．２８Ｔ０ － ｅ０．１ｔ）Ｊ０，ｉｉ 　 Ｔ０ ＜ ｔ ≤ Ｔ１

０．１（ｅ０．２８Ｔ０ － ｅ０．１Ｔ１）Ｊ０，ｉｉ 　 ｔ ≥ Ｔ１

ì

î

í

ï
ï

ïï

ΔＪｉｊ ＝
ｓｉｎ（ ｔ）Ｊ０，ｉｊ 　 　 ０ ≤ ｔ ≤ Ｔ１

ｓｉｎ（Ｔ１）Ｊ０，ｉｊ 　 ｔ ≥ Ｔ１
{ 　 ｉ ≠ ｊ

４．１　 验证仿真分析

设航天器的角速度有界约束为 ‖ ω‖∞ ≤
０．１ ｒａｄ ／ ｓ。 姿态控制器（３６）的变增益控制参数取为

ρ１ ＝ ０．５，α１ ＝ １．８，β１ ＝ ０．１５，ρ２ ＝ ９，α２ ＝ ７．１，β２ ＝ ０．２５，

ωｅ ＝ ０．０５，ωＴ ＝ ０．０５，ε＝ ０．００５，ξ^（０）＝ （２００，１７０，１５０，
１２，１５，９） Ｔ，Ｄ＝ １０。

采用 Ｍａｔｌａｂ 进行数值仿真，图 ２～４ 为数值仿真

结果。

图 ２　 姿态角变化趋势（双环）

图 ２ 中的曲线反映了航天器姿态角变化趋势。
从图 ２ 可以看出，基于本文所设计的变增益自适应

姿态控制器（３６），航天器的姿态角呈指数渐近收敛

到 ０，且整个收敛轨迹没有震荡。 即便在第 １０ ｓ 抓

捕非合作目标时出现一个瞬时强干扰，且整个抓捕

过程中转动惯量 Ｊ 的元素呈非线性摄动，但航天器

的姿态角收敛趋势并没有受到干扰和参数摄动影

响。 说明自适应控制器（３６）具有较强的鲁棒性，能
够使抓捕非合作目标过程中航天器姿态快速稳定。

图 ３ 为抓捕过程中的控制力矩变化曲线。 图 ３
显示即便初期姿态角偏差较大，但由于变增益函数

提供较小的控制增益，使得刚开始的控制力矩在保

证姿态角收敛的前提下，控制力矩较小；后期虽然控

制增益较大，但是姿态角追踪误差减小了，使得控制

力矩也较小，整个控制过程中，除第 １０ ｓ 外，其他时

间段的控制力矩均保持在－８～５ Ｎ·ｍ 内，且力矩的

频繁震荡相对较少。 在第 １０ ｓ 出现瞬间强干扰时，
控制力矩产生了一个较大的控制输入力矩来抑制外

部强干扰，并在强干扰消失后，控制输入力矩迅速

减小。

图 ３　 三轴控制力矩曲线（双环）

图 ４ 反映了实际角速度 ω 跟随预设虚拟角速

度 ω ｖ 变化的跟踪效果。 在控制初期，ω 与 ω ｖ 存在

追踪误差，但在本文设计控制器下，ω 很快收敛到

ω ｖ，并按照 ω ｖ 的轨迹收敛到 ０ ｒａｄ ／ ｓ。 在整个抓捕

非合作目标过程中，航天器的角速度满足有界约束

条件‖ω‖∞ ≤０．０３ ｒａｄ ／ ｓ≤０．１ ｒａｄ ／ ｓ，且角速度追

踪误差满足‖ｅ‖∞ ＜ ０．０５ ｒａｄ ／ ｓ。 在第 １０ ｓ出现外

部强干扰时，真实角速度 ω 受到微弱干扰，随着干

扰消失，真实角速度会快速收敛到 ω ｖ。
仿真结果表明，在存在外部干扰和转动惯量矩

阵各元素呈非线性摄动的情况下，控制力矩根据实

际角速度ω与虚拟角速度ω ｖ 之间的误差，控制ω快

·１４６·
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图 ４　 ω 和 ω ｖ 轨迹曲线

速追踪上 ω ｖ，并按照 ω ｖ 的轨迹变化。 当姿态角较

大时，ω ｖ 以较大的输入驱动姿态角迅速减小，并随

着姿态角的收敛而逐渐收敛到 ０ ｒａｄ ／ ｓ。 仿真结果

显示，本文设计的鲁棒姿态控制器具有理想的控制

效果，能保障抓捕过程中航天器的角速度满足有界

限制和航天器的姿态快速机动。
４．２　 对比仿真分析

为验证本文的双环跟踪控制器与反演控制器的

区别，在相同控制器设计思路下，设计反演控制器。
设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为 Ｖ４（ｅ） ＝ Ｖ１（ｅ） ＋ Ｖ３（ｅ），对

Ｖ４（ｅ） 求导，有
Ｖ̇４（ｅ） ＝ Ｖ̇１（ｅ） ＋ Ｖ̇３（ｅ） ＝ － ωＴｑＴＲｔａｎｈ（ｋ１ｑ） ＋ ｑＴｅ ＋

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｙξ ＋ ｕ ＋ ｄ） － 􀭹ξＴＰξ^ ≤

　 － ωＴｑＴＲｑ ＋ ｑＴｅ ＋

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｙξ ＋ ｕ ＋ ｄ） － 􀭹ξＴＰξ^ ＝

　 － ωＴ‖ｑ‖２ ＋ ｑＴｅ － 􀭹ξＴＰξ^ ＋

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ（Ｙξ ＋ ｕ ＋ ｄ） ＝

　 － ωＴ‖ｑ‖２ － 􀭹ξＴＰξ^ ＋

　 ｓｅｃ２ πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｅＴ ｃｏｓ２

πｅＴＪｅ
２λＪｍａｘω２

ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｑ ＋ Ｙξ ＋ ｕ ＋ ｄæ

è
ç

ö

ø
÷

　 　 反演自适应控制器为

ｕ ＝ － Ｙξ － Ｄｓａｔ（ｅ，ε） － ｋ２ｅ － ｃｏｓ２
πｅＴＪｅ

２λＪｍａｘω２
ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｑ

ξ^
·
＝ ｓｅｃ２ πｅＴ Ｊ^ｅ

２λＪｍａｘω２
ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｐ －１ＹＴｅ （３８）

　 　 反演控制器（３８）与双环跟踪控制器（３６）的设

计思路不同，且控制器的数学表达式也不同，反演控

制器（３８）的表达式要比双环跟踪控制器 （３６） 多一

项，即 － ｃｏｓ２
πｅＴＪｅ

２λ Ｊｍａｘω ２
ｅ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｑ。

当控制器为反演控制器（３８）时，其他控制参数

不变，得到仿真结果如下：

图 ５　 姿态角变化趋势（反演）

图 ６　 三轴控制力矩曲线（反演）

通过对比图 ２ 和图 ５，图 ３ 和图 ６ 可以看出，姿
态跟踪轨迹和控制力矩的变化趋势几乎相同，说明

在相同仿真条件和控制参数下，反演控制与双环跟

踪控制器的控制效果相同。 但相对于反演控制器的

复杂结构，本文设计的双环跟踪控制器结构更为

简单。

５　 结　 论

本文以存在角速度有界约束的抓捕非合作目标

航天器的姿态稳定控制为研究对象，结合双环递归

追踪控制思想，在转动惯量固定和转动惯量摄动 ２
种环境下，设计了航天器姿态鲁棒控制器，并分析了

所设计控制器能保证航天器角速度的有界性。
１） 将航天器的二阶姿态动力学系统分解为外

环、内环 ２ 个一阶子系统，并分别为这 ２ 个子系统设

·２４６·
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计各自的轨迹跟踪控制器，进而构建出一种双环递

归跟踪控制器。 通过理论分析和推导，证明此二阶

系统的渐近稳定性。 相比于反演控制器，双环追踪

控制器具有结构更简单，其控制器设计的自由度更

高等优点。
２） 对于转动惯量固定和转动惯量存在未知摄

动的 ２ 种情况，应用 ＢＬＦ 函数分别设计了相应的航

天器姿态稳定控制器。 通过理论分析和推导，证明

该闭环系统具有渐近稳定性以及角速度有界性。 数

值仿真了捕获非合作目标过程中的姿态稳定控制情

况，结果显示在本文设计的自适应姿态控制器作用

下，抓捕航天器的姿态角与角速度实现了平缓收敛

且无振荡，展示出良好的动态品质。
３） 通过推论 ３ 可以看出，针对转动惯量上界已

知的航天器姿态控制，可以估算出基于本控制器的

最大控制输入力矩，对航天器执行机构的设计具有

一定的指导作用。
４） 航天器在受较大瞬间冲击力矩时，航天器姿

态没有改变，说明本文所设计控制器对瞬间强干扰

不敏感。
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