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存在物理约束的时变转动惯量航天器姿态控制
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摘　　　  要：    对存在角速度和控制输入有界的快速机动航天器姿态控制问题，设计了一种自适应双环姿态

跟踪控制器。将虚拟有界角速度作为运动学方程的虚拟控制输入，使姿态控制问题降阶为角速度跟踪问题；

构建递归自适应算法估计时变转动惯量及其微分，并基于障碍李亚普诺夫函数和线性回归算子，设计了角速

度跟踪误差有界的变增益自适应姿态控制器。结果表明：该控制策略能使抓捕非合作目标航天器的姿态呈

指数收敛到期望轨迹，且收敛轨迹不受外部干扰和抓捕瞬间的强干扰影响；在整个控制过程中，航天器的角

速度小于 0.4 rad/s，控制力矩小于 10 N·m，满足了航天器对角速度和控制输入有界的物理限制。
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Adaptive attitude control with physical constraint and
time-varying rotational inertia
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Abstract:   A robust adaptive attitude controller based on dual-loop design method was proposed for
controlling rigid-body attitude in the presence of time-varying rotational inertia，bounded angular velocity
and control torque. To satisfy the constraint of angular velocity，the bounded virtual angular velocity was
designed to ensure the kinematical equation converge rapidly，and based on barrier Lyapunov function，a
variable gain adaptive attitude controller was designed to guarantee the bounded errors between real and
virtual  angular  velocities， in  which， recursive  adaptive  algorithm  was  constructed  to  estimate  the  time-
varying rotational inertia and its differentiation. The results showed that the control strategy can make the
attitude of the non-cooperative target spacecraft  converge exponentially to the desired trajectory，and the
convergence trajectory was not affected by external interference and strong interference at the moment of
capture. In the entire control process，the angular velocity of the spacecraft was less than 0.4 rad/s and the
control torque was less than 10 N·m，thus meeting the physical limitations of the spacecraft.
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应用于航天器检测和维修、太空物资补给和

空间碎片清理的在轨服务技术对节省航天器运营

成本，降低航天器运行风险具有重要的实际应用

价值而被广泛关注，特别是因各种太空活动所产

生的空间碎片在太空轨道上的无序飞行严重威胁

着航天器的安全，抓捕并清除这些动力学特性未

知的空间碎片（或其他非合作目标）成为当前航天

领域面临的一个急需解决的技术难题。抓捕质量

和飞行速度未知的空间碎片，航天器的转动惯量

将呈时变非线性摄动，并带动航天器姿态角发生

偏移，因此，研究存在时变特性的非线性转动惯

量摄动的航天器姿态控制器设计，对实现航天器

在轨抓捕非合作目标具有重要的应用价值。

为解决转动惯量摄动对航天器姿态控制的影

响，一般采用自适应控制技术[1-3] 估计转动惯量或

智能逼近技术[4-6] 逼近包含转动惯量的部分系统。

自适应姿态控制器是采用自适应更新律在线估计

上界未知转动惯量，并将估计值用于姿态控制器

中实现闭环系统的全局渐近稳定性；智能逼近算

法是将姿态动力学系统分解为名义系统和系统摄

动部分，采用神经网络或模糊系统逼近系统摄动

部分，并构建补偿器抵消系统摄动部分。当转动

惯量变化较为缓慢时，假设转动惯量为非时变的，

并采用文献 [2-6]中的控制策略能有效实现航天

器姿态控制，但航天器在轨抓捕非合作目标过程

中，抓捕机械臂存在较快的伸缩运动，使得转动

惯量呈现较明显的时变特性，为实现航天器的姿

态精确跟踪控制，必须考虑转动惯量的时变特性。

转动惯量的时变性主要受质心变化的影响，文

献 [7]建立了包含质心变化的航天器模型，并设

计包含质心变化信息的控制器，提升了系统对参

数摄动的鲁棒性；文献 [8]考虑了时变转动惯量

的姿态控制，但在控制器设计过程中仍然将转动

惯量看作非时变的；文献 [9]研究了带时变转动

惯量的姿态跟踪控制问题，分别分析了时变转动

惯量受系统状态和控制输入影响下的控制器设计

方法，但该控制器需要预先知道时变转动惯量摄

动的来源和结构，存在过多的条件前提限制。文

献 [2-9]中的姿态控制策略虽然解决了存在上界

未知参数摄动的姿态控制问题，但因其结构的复

杂性和工程约束很少能应用于实际工程。

实际工程应用中，航天器的角速率陀螺测量

范围有限，且大角速度机动威胁航天器的飞行安

全；执行器的输出力矩也有限，且航天器在天空

中运行会受到诸如太阳辐射、磁场等未知外部环

境干扰，因此，航天器常受到角速度有界和控制

输入饱和的物理限制及外部环境的干扰。文献

[10]给出了执行器饱和约束下的比例微分（pro-
portional differential, PD）姿态控制器，但没有考虑

外部干扰、参数摄动对系统的影响以及和角速度

有界的约束。文献 [11]虽然对存在参数摄动、执

行器饱和与外部干扰的航天器姿态轨迹跟踪控制

进行了研究，但是缺少对角速度有界约束的分析。

文献 [12]研究了姿态控制器对外部干扰的鲁棒

性和满足角速度约束，但是缺乏对控制饱和与参

数摄动影响的分析；文献 [13]设计的挠性航天器

姿态控制器对内外部干扰具有强鲁棒性，且角速

度能满足有界约束，但当外部干扰不为零时，闭

环系统只能达到一致最终有界稳定，不能精确收

敛到期望轨迹。文献 [14]针对航天器的内外参

数摄动、状态和控制输入有界实际情况设计了姿

态控制器，并采用观测器估计由干扰和摄动量构

成的摄动部分。

本文以实际工程应用中航天器存在的输入和

状态有界、系统存在内外参数摄动等情况，研究

在轨捕获非合作目标航天器的姿态控制器设计问

题。其基本思想是:采用双环递归设计方法，先对

外环姿态运动学方程预设一个有界虚拟角速度输

入，使得姿态角误差较大时，系统以最大虚拟角

速度输入驱动姿态角误差快速收敛;接着对内环

姿态动力学方程，利用线性回归算子将系统中包

含时变转动惯量的部分转换成关于转动惯量元素

向量的线性方程，构建自适应更新律在线估计上

界未知的转动惯量，利用障碍李亚普诺夫函数

（barrier Lyapunov function, BLF）的特性设计姿态

控制器，确保航天器角速度快速跟踪外环虚拟角

速度，且航天器的状态变量全局有界，最后利用

一阶约束微分方程对执行器输出力矩限幅，将控

制输入限制在有界范围内。本文的创新之处在

于:预设有界虚拟角速度，基于 BLF稳定理论使实

际角速度与虚拟角速度的轨迹跟踪误差在有界范

围内变换，实现角速度有界的约束条件;基于线性

回归算子得到关于转动惯量矩阵各元素的线性回

归方程，分别设计自适应算法估计时变转动惯量

及其微分，构建自适应姿态跟踪控制器，解决了

时变转动惯量航天器姿态稳定控制问题；采用 1
阶约束微分方程对控制力矩限幅，在保证控制输

入力矩的有界性的同时，也使得控制力矩连续，

使控制器更利于实际工程应用。
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 1    抓捕控制问题描述

J0

T0

T1 ∆J
|| · ||

刚体航天器在执行捕获任务时，航天器的机

械臂先做伸展运动，带动航天器的质心偏移，即

航天器动力学系统的名义转动惯量 随时间变化。

当在第 时刻，航天器机械臂捕获到非合作目标

后，新的组合体会导致抓捕航天器的转动惯量产

生较大瞬间冲击力。在抓捕机械臂携带捕获后的

航天器逐渐回收时，转动惯量将逐渐减小，并在

某个 时刻稳定在一个恒值，转动惯量摄动 变

化模型见式（1）（ 为 2范数，下同）。

∆J（t）=


κ1 J0t 0 ⩽ t ⩽ T0

（κ1T0+ κ2−λ3t）× J0 T0 < t ⩽ T1

（κ1T0+ κ2− κ3T1）× J0 t ⩾ T1

（1）

κ1 κ3

κ2

∆J ∈ [0,

（κ1T0+ κ2）J0]

其中 、 分别为刚体航天器的机械臂在伸展、回

收过程中转动惯量的变化速度， 为抓捕非合作

目标后转动惯量突增比例；式（1）表明

。

T0

d1

d2

d1

在机械臂抓捕到非合作目标的瞬间（ 时刻），

被捕目标因惯性运动会带动抓捕航天器，对抓捕

航天器产生一个瞬间强干扰力矩 ，该力矩在机

械臂完成抓捕目标后消失。综合考虑环境干扰

和瞬间强干扰 的影响，刚体航天器的外部干扰

力矩变化见图 1所示。
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图 1    外部干扰力矩特性

Fig. 1    Disturbance torque characteristics
 

{q0（t）,q1（t）,q2（t）,q3（t）} = {q0（t）,

q（t）}

qd（t）= {1,0,0,0}
ωd（t）= ω̇d（t）= 0

四 元 数

没有实际物理意义，能避免奇异性，本文采

用单位四元数描述航天器的动力学方程，且设航

天器的理想姿态为 ，航天器期望

角速度和角加速度分别为 。

{q0（t）, q（t）}基于四元数 的航天器姿态运动

学方程为[14]


q̇（t）=

1
2

q（t）×ω（t）+
1
2

q0（t）ω（t）

q̇0（t）= −1
2
ωT（t）q（t）

（2）

{q0（t）, q（t）} q（t）T q（t）+ q2
0（t）= 1 q×（t）

q（t）= [q1（t）,q2（t）,q3（t）]T

式中 满足 ， 
为 的反对称矩阵

q×（t）=

 0 −q3（t） q2（t）
q3（t） 0 −q1（t）
−q2（t） q1（t） 0

 （3）
ω（t）

ω（t） ||ω（t）||∞ ⩽ ωmax || · ||∞
I F

R

为旋转角速度矢量，为满足航天器角速

度超调量，满足航天器硬件对角速度的物理限制，

应满足有界约束 （ 表示对

向量·取最大值）。惯性坐标系 到体坐标系 的转

换矩阵 满足:

R（q,q0）=（q2
0− qT q）I3+2qqT−2q0q× （4）

I3其中 为单位矩阵。

考虑外部环境干扰的刚体抓捕航天器，在抓

捕非合作目标过程中的姿态动力学方程为:

J（t）ω̇（t）= − J̇（t）ω（t）−ω（t）×J（t）ω（t）+
u（t）+ d（t）

（5）

d（t）= d1（t）+ d2（t）∈ R3 ω×（t）

ω（t）= [ω1,ω2,ω3]T

J（t）∈ R3×3 J（t）= J0+

∆J（t） κ2

J
u（t）= [u1,u2,u3]T

||u（t）||∞ ⩽ umax

式中 为外部干扰。

为矢量 的反对称矩阵。对称矩

阵 为转动惯量矩阵，且  
，在非合作目标抓捕过程中， 完全未知，说

明抓捕过程中转动惯量矩阵 不可预先知道。

为控制输入力矩矢量，考虑到实

际工程应用中，控制输入力矩也存在控制饱和约

束 。

||ω||∞ ⩽ ωmax

||u（t）||∞ ⩽ umax J

u t→∞

至此，在轨抓捕非合作目标过程中航天器的

姿态控制问题可以描述为：在存在未知外部干扰、

角速度有界约束 、控制力矩有界约束

和转动惯量 满足式（1）描述变化

特性下，对姿态动力学系统（式（2）、式（5））设计

控制律 ，使闭环系统全局渐近稳定，即当

时有

q（t）→ 0 ω（t）→ 0 （6）

 2    相关定义和引理

ẋ = f（x）

Ω V（x） Ω

V（x） x ∈Ω Ω

||x|| → kb V（x）→∞ b

x（0）∈Ω ẋ = f（x） x V（x）⩽ b

定义 1[15]　设 1阶非线性系统 在有

界区域 上有定义，正函数 在区域 内连续

可微，若 满足：①当 趋近于 的边界时

（如 ），有 ；②存在正常数 ，对

于初值 的 解 有 ；则定
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V（x）义函数 为障碍 Lyapunov函数。

||e1|| < kb1 kb1 η =

[eT
1 ,ν

T]T η̇ = h（t,η） h（ ·）
t e1

U（ ·） V1（ ·）
V1（e1）→∞ ||e1|| → kb1 γ1（||ν||）⩽ U（ν）⩽

γ2（||ν||） γ1（ ·）和γ2（ ·） K∞
V（η）= V1（e1）+U（ν） ||e1（0）|| < kb1

引理 1　设 ， 为正常数，  记
， 对于系统 ，其中函数 关于

连 续 ， 关 于 满 足 局 部 Lipschitz条 件 。 假 设

存 在 连 续 可 微 且 正 定 函 数 和 ， 且

当 时有 ，  
。 其 中 为 类 函 数 。 若

， 且 ， 且 不 等

式（7）成立:

V̇（η）=
∂V
∂η

h ⩽ 0 （7）

t ∈ [0,∞） ||e1（t）|| < kb1则对于 有 。

V̇（η）⩽ 0 V（η）

V（η（t））⩽ V（η（0）） V（η）=

V1（e1）+U（ν） V1（e1）和U（ν） 0 ⩽

V（η（t））⩽ V（η（0）） γ1（||ν||）⩽
U（ν）⩽ γ2（||ν||） V1（e1） V1（e1）

||e1|| = kb1 V1（e1）→∞ e1

||e1（0）|| < kb1 t ∈ [0,∞）
||e1（t）|| < kb1

证明　因为 ，说明函数 是一个单

调递减函数，则有 。又

，且  正定，则有

， 根 据 条 件 可 知

，所以 有界。根据 的

定义和 时 ，可以得到 是有界

的，即有当 时，对任意的 满足

。

x : [0,∞）→ Rw ∞
0

x2（t）dt ⩽∞ t ∈ [0,∞） ẋ（t）

lim
t→∞

x（t）= 0

引理 2 [16]　（Barbalat  引理）  设

平方可积，即 ，若 时有

存在且有界，则 。

a =（a1,a2,a3）
T定义 2[17]　令 ，线性回归算子为

L（a）=

[ a1 0 0 a2 a3 0
0 a2 0 a1 0 a3

0 0 a3 0 a1 a2

]
（8）

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

J12 J22 J23

J13 J23 J33

]ï a1
a2
a3

ò
= L（a）ξ （9）

 3    控制器设计及稳定性分析

ω

大角速度机动影响航天器姿态的平稳性，甚

至会导致飞行事故，在保证系统（式（2））稳定的

前提下，应该限制角速度 的输入幅值。对系统

（式（2））预设有界虚拟角速度

ωv = −ωT tanh（k1q） （10）

tanh（ ·） ωT > 0

k1 > 0

式中 为双曲正切函数， 为预设虚拟

角速度的最大可达幅值，常数 。

构建 Lyapunov函数

V1（q）=（q0−1）2+ qTq （11）

V1（q） t对 关于时间 求导，并将式（2）代入，

得到

V̇1（q）= 2（q0−1）̇q0+2qT q̇ = qTω （12）

ω ωv当系统（2）中角速度 为 时，有

V̇1（q）= qTωv = −ωTqT tanh（k1q）⩽ −k1ωT||q||2 ⩽ 0
（13）

t→∞
q0→ 1, q→ 0

由 Lyapunov稳定性理论可知，当 时，

。

u

ω ωv

接着设计姿态稳定控制器 使系统（式（2）、

式（5））全局渐近稳定。定义 与 的跟踪误差为:

e = ω−Rωv （14）

构造障碍 Lyapunov函数

V2（e）=
λJmaxω

2
e

π
tan
Å

πeT Je
2λJmaxω2

e

ã
（15）

λJmax J tan（ ·）
ωe > 0 e

V2（e） t

式中 代表转动惯量 的最大特征值， 为

正切函数。 为角速度跟踪误差 的最大允许

变化阈值。对 关于时间 求导，有

V̇2（e）= sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT（Jė+0.5J̇e）= sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT（Jω̇− JṘωv−

JRω̇v+0.5 J̇ω−0.5J̇Rωv）= sec2

Å
π eT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT[−0.5 J̇ω+0.5ωT J̇R tanh（k1q）+

u+ d−ω×Jω+ωTJω×R tanh（k1q）+0.5ωTk1 JRdiag[sech2（k1q）]（q×ω+0.5q0ω）]

（16）

J（t） J̇（t）

J̇（t） θ =

（J̇11, J̇22, J̇33, J̇12, J̇13, J̇23）
T J（t）

ξ =（J11, J22, J33, J12, J13, J23）
T

时变转动惯量 由其导数 确定，记

转动惯量变化率 的元素构成的向量为

，转动惯量 的元素构

成的向量为 ，则有

ξ̇ = θ （17）

0.5ωTk1 JRdiag[sech2（k1q）]（q×ω+0.5q0ω）−
ω×Jω+ωTJω×R tanh（k1q） J

式 子

关于转动惯量矩阵 呈

−0.5 J̇ω+0.5ωT J̇R tanh（k1q）

J̇

线性关系，式子 关于

转动惯量矩阵导数 呈线性关系，利用定义 2所

给线性算子，得到如下回归等式：

0.5ωTk1 JRdiag
[
sech2（k1q）

]
（q×ω+

0.5q0ω）−ω×Jω+ωTJω×R tanh（k1 q）=Φξ
（18）

−0.5J̇ω+0.5ωT J̇R tanh（k1q）= Yθ （19）
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式中

Y = −0.5L（ω）+0.5ωTL[R tanh（k1q）] （20）

Φ = 0.5ωTk1L{Rdiag[sech2（k1q）]（q×ω+
0.5q0ω）}−ω×L（ω）+ωTL[ω×R tanh（k1q）]

（21）

将式（18）、式（19）代入式（16）得到:

V̇2（e）= sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT（Yθ+Φξ+u+ d）

（22）

J当转动惯量 已知时，设计控制器:

u = −Yθ−Φξ− k2e− d̂ （23）

k2 > 0 d̂ d

d̃ = d− d̂

d̂

其中常数 ，向量 为外部未知干扰 的估计值，

记干扰估计误差为 ，下面基于 Lyapun-
ov稳定性理论推出 的自适应估计器。考虑 Lya-
punov函数:

V3（e, d̃）= V2（e）+
1
2

d̃TΓd̃ （24）

Γ V3（e） t其中矩阵 为对称正定矩阵，对 关于时间

求导，并将式（23）代入式（24）得到

 

V̇3（e, d̃）= V̇2（e）+ d̃TΓ（− ˙̂d）= sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT[Yθ+Φξ−Yθ−Φξ− k2e−

d̂+ d]+ d̃TΓ（− ˙̂d）= −k2sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eTe+ d̃T

ï
sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
e−Γ ˙̂d

ò （25）

设计干扰的自适应更新律为:

˙̂d = sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
Γ−1e （26）

则有

V̇3（e, d̃）= −k2sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eTe ⩽ 0 （27）

根据 Lyapunov稳定性理论容易推出，当转动

J t→∞ e→ 0惯量 已知时，若 ，则有 。

J

t→∞ q（t）→ 0,ω（t）→ 0

定理 1　当转动惯量 已知时，控制器（式

（23））能保证系统（式（2）、式（5））全局渐近稳定，

且当 时有 。

证明　由式（27）可以得到:
w ∞

0
k2sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eTedt+V3（∞）⩽ V3（0）

w ∞
0
∥e∥2dt说明 有界。

V̇1（q）= −ωTqT R tanh（k1q）+ qTe ⩽ −ωTk1||q||2+ qTe ⩽

−ωTk1||q||2+
χ

2
||q||2+ 1

2χ
||e||2 ⩽ −

(
ωTk1−

χ

2

)
||q||2+ 1

2χ
||e||2 （28）

χ β = ωTk1−
χ

2
> 0当 足够小时，有 ，则

V̇1（q）⩽ −β||q||2+ 1
2χ
||e||2 （29）

[0,∞) V1（q）=

（q0−1）2+ qTq = 2−2q0（t）

对式（29）在 上积分，并将式

代入，得

 
w ∞

0
β||q||2dt ⩽V1（0）−V1（∞）+

1
2χ

w t1

0
||e||2dt = 2−2q0（0）−

[
2−2q0（∞）

]
+

1
2χ

w t1

0
||e||2dt = 2

[
q0（∞）−q0（0）

]
+

1
2χ

w t1

0
||e||2dt

（30）

|q0（t）| ⩽ 1 |2[q0（∞）−q0（0）]| ⩽ 2w ∞
0
||e||2dt q q q0 ω

q̇ lim
t→∞

q = 0 e =

ω−Rωv t→∞ q→ 0,e→ 0 ω→ 0

因为 ，所以 ，

又 有界，可得 平方可积。根据 、 和

有界可得 有界，由引理 2得 。根据

及 时 ，可以得到 。

lim
||e||∞→ωe

V2（e）=∞ ||e（0）||∞ < ωe因为 ，且 ，根据

引理 1，得到如下推论:
J

t ∈ [0,∞）ω ωv

||e（t）||∞ < ωe

推论 1　当转动惯量 已知时，在控制器（式

（23））下，对于 ， 与 的轨迹跟踪误差满

足 。

e = ω−Rωv ||ωv||∞ ⩽ ωT ||ω||∞ ⩽ ||e||∞+根据  ， 有

||ωv||∞，结合推论 1的结论有：

J

ωe > 0,ωT > 0 ωe+ωT ⩽ ωmax

||ω||∞ ⩽ ωmax

推论 2　当转动惯量 已知时，适当选择参数

， 使 ， 则 在 控 制 器 （式

（23））下，系统（式（2）、式（5））的角速度满足约束

条件 。

J

J（t）

J̇（t）

J̇（t） θ̂ θ

控制器（式（23））要求转动惯量 已知，在轨抓

捕非合作目标过程中，时变转动惯量 和转动

惯量变化率 均不可预知，但时变转动惯量及

其导数的未知性可归结为时变转动惯量变化率

的未知性，记时变向量 为常值型 的估计值。
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ξ̂ ξ相应的，记 为 的估计值，则有:

˙̂ξ = θ̂ （31）

θ̃ = θ− θ̂ ξ̃ = ξ− ξ̂

V̇2（e）

记估计误差为 ， ，当转动惯量

及其导数未知时，根据 ，设计基于转动惯量

导数估计的姿态控制器:

u = −Yθ̂−Φξ̂− d̂− k2e （32）

将式（32）代入式（22）得到:

V̇2（e）= sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT（Yθ̃+Φξ̃+ d− d̂）

（33）

D =Φξ̃+ d d̂

d̃ = D− d̂

将转动惯量估计误差部分与外部干扰看作复

合干扰 ，则 为复合干扰的估计。记

，考虑 Lyapunov函数

V4（e, d̃, θ̃）= V3（e, d̃）+
1
2
θ̃T Pθ̃ （34）

P V4（e, d̃, θ̃）

t

式中 为适当维数的对称正定矩阵。对

关于时间 求导，得到：

 

V̇4（e, d̃, θ̃）= V̇3（e, d̃）− θ̃T P ˙̂θ = sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT(Yθ+Φξ−Yθ̂−Φξ̂− d̂− k2e+ d)− d̃TΓ ˙̂d− θ̃T P ˙̂θ =

sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eT(−k2e+Yθ̃+Φξ̃+ d− d̂)− d̃TΓ ˙̂d− θ̃T P ˙̂θ = −k2sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eTe+

θ̃T

ï
sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
YTe− P ˙̂θ

ò
+ d̃T

ï
sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
e−Γ ˙̂d

ò （35）

θ̂ d̂当时变向量 和复合干扰估计量 的更新律

取为

˙̂θ = sec2

Ç
πeT Ĵe

2λĴmaxω2
e

å
P−1YTe （36）

˙̂d = sec2

Ç
πeT Ĵe

2λĴmaxω2
e

å
Γ−1e （37）

则有

V̇4（e, d̃, θ̃）= −k2sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
eTe ⩽

−k2sec2

Å
πeT Je

2λJmaxω2
e

ã
||e||2 ⩽ 0

（38）

则表明控制器（式（32） ）和自适应更新律

（式（36））与系统（式（2）、式（5））构成的闭环系统

全局渐近稳定。

J

t→∞ q（t）→ 0,ω（t）→ 0

定理 2　对存在上界未知转动惯量 和有界

外部干扰的航天器姿态动力学方程（式 （2） 、

式（5）），姿态控制器（式（32））和自适应更新律

（式（36）、式（37））能保证闭环系统的全局渐近稳

定性。且当 时有 。

定理 2的证明同定理 1。根据推论 1和推论

2，同样可以得到如下推论。

J

t ∈ [0,∞）ω ωv ||e（t）||∞ < ωe

推论 3　当转动惯量 未知时，在控制器

（式（32））和自适应更新律（式（36）、式（37））下，对

于 ， 与 的跟踪误差满足 。

J

ωe > 0,ωt > 0 ωe+ωt ⩽ ωmax

推论 4　当转动惯量 未知时，适当选择参数

，使 ，则在控制器（式（32））

||ω||∞ ⩽ ωmax

和自适应更新律（式（36）、式（37））下，系统（式（2）、

式（5））的角速度满足约束条件 。

ureal =（ureal,1,ureal,2,ureal,3）
T

u =（u1,u2,u3）
T

为满足执行器输出有界的物理约束，并使控

制输入力矩连续，根据文献 [18]中所给的 1阶约

束微分方程对控制输入限幅，即执行器实际控制

输出力矩 与式（32）中得

到的控制输入力矩向量 满足关系

式

u̇real, j = ωn j

{
sat

(
u j,umax, j

)
−ureal, j

}
（ j = 1,2,3）

（39）

ωn j（ j = 1,2,3）

sat（ ·）
其中 为正常数，表示执行器的反应

速率， 为如式（40）表示的饱和函数

sat（u j,umax, j）=

ßu j |u j| ⩽ umax, j

umax, jsign（u j） |u j| > umax, j

（40）

1阶约束微分方程对控制输入力矩限制的示

意图如图 2所示。

 
 

+ 1
s

ωnj
uj ureal, j

−

限幅器

图 2    控制力矩限制示意图

Fig. 2    Diagram of control torque limit
 

||u（t）||∞ ⩽ umax

推论 5　在 1阶约束微分方程（式（39））下，

实际控制输入力矩满足执行器对控制力矩的有界

约束 。
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推论 4和推论 5说明控制器（式（32）、式（39））
和自适应更新律（式（36））实现了在轨捕获非合作

目标过程中的姿态跟踪控制目标。

k1、k2

控制器（式 （23） 、式 （32） ）中的增益系数

取常值时，在初始姿态角跟踪误差较大时

会产生较大的控制力矩，不利于实际工程应用，

可以采用变增益的方式对控制器（式（23）、式

（32））进行修正，本文结合增益变化需求，给出变

增益函数为

ki = ρieαiarctan（βit） i = 1,2 （41）

ρi、αi、βi（i = 1,2）其中 为待设计参数。

 4    仿真验证

为验证姿态控制器（式（32））在抓捕非合作目

标过程中的有效性和鲁棒性，设置抓捕航天器的

初始姿态，初始角速度和转动惯量矩阵分别为

q（0）=（0.9, −0.3, 0.26, 0.18）

ω（0）=

 0
0
0

 J0 =

200 12 1512 170 9
15 9 150


T0 = 10

d1

d2 ω∆ =

0.1 rectpuls（t,W） t

W

假设航天器在  s时抓捕到无序飞行的

非合作目标，产生的瞬间强干扰 和航天器受外

部环境的干扰力矩 分别为（单位为 N·m，

， 表示在 点为中心产生一个幅值

为 1，宽度为 的矩形波信号）

d1 =

[ 10rectpuls（t−T0,1）
10rectpuls（t−T0,1）
10rectpuls（t−T0,1）

]

d2 = 0.2

3cos（10ω∆t）+4sin（3ω∆t）−10
−1.5sin（2ω∆t）+3cos（5ω∆t）+15
3sin（10ω∆t）−8cos（4ω∆t）+10


T1抓捕机械臂在 =25 s时完成回收，则抓捕过

程中转动惯量摄动量的变化规律可描述为

∆J（t）=


0.1× J0× t t ⩽ T0

（0.1×T0+1−0.025× t）× J0 T0 ⩽ t ⩽ T1

（0.1×T0+1−0.025×T1）× J0 t ⩾ T1

J̇（t）=

{0.1× J0 t ⩽ T0

−0.025J0 T0 ⩽ t ⩽ T1

0 t ⩾ T1

||ω||∞ ⩽ 0.4

||u（t）||∞ ⩽ 10 N ·m
角速度约束为  rad/s，控制力矩的约

束为 。仿真参数设置为

θ̂（0）=（2,1,5,1,0.5,0.09）T;
ξ̂（0）=（200,170,150,12,15,9）T;

d̂（0）=（1,1,1）T;ureal（0）=（1,1,1）T

Γ = diag（[5,5,5]）,ωn =（5.5, 5.5, 5.5）T

α1 = 1, β1 = 0.15, ρ1 = 1,
α2 = 4.8, β2 = 0.25, ρ2 = 2,
ωe = 0.3, ωt = 0.1; P = diag（[8,8,8,8,8,8]）;

仿真时间为 60 s，结果见图 3～图 5所示。

{q0（t）, q（t）}
θ

图 3为将四元数 转换为航天器

姿态角后，得到欧拉坐标系下的俯仰角 、滚转角
 

0
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)
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图 3    姿态角误差变化趋势

Fig. 3    Trend of attitude angle error
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输
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)
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图 4    三轴控制力矩曲线

Fig. 4    Trend of control torque
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−0.04
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ϕ和偏航角 ψ三个姿态角误差变化趋势图，通过

图 3所示的航天器姿态角误差变换轨迹可知，在

变增益控制器（式（32）和式（39））控制下，俯仰角

误差呈递减趋势，偏航角与滚转角误差在最初阶

段有所增加，在第 5 s左右到达最大误差后快速

下降，并最终与俯仰角误差一起收敛到 0；整个控

制阶段各姿态角误差不受转动惯量摄动和外部强

干扰的影响，表明控制器（式（32）和式（39））对系

统参数摄动和外部强干扰具有较强的鲁棒性。

||ureal||∞ ⩽ 10

图 4所示的控制力矩曲线显示，变增益使执

行器在控制初期的输出力矩较小，随着姿态角的

增加控制力矩逐渐增加，最后随着姿态角的快速

减小，控制输出力矩也逐渐减小，整个控制过程

中执行器实际输出力矩均满足 的物理

约束，且最大力矩出现在产生瞬间强干扰的时候，

其他时刻的控制力矩均小于 10 N·m。控制力矩

曲线也为连续的光滑曲线，避免了控制力矩的振

荡跳跃对执行机构的损伤。

ω ωv

ω

ωv

||e||∞ < 0.1 ωt = 0.1

||ω||∞ < 0.1+0.1 = 0.2 ⩽ 0.4

图 5所示的实际角速度 与虚拟角速度 变

化轨迹说明，在变增益控制器下实际角速度 逐

渐收敛到预设角速度 ，且角速度对预设角速度

的跟踪误差满足 ，预设 ，则实际

姿态角满足 ，表明本文

设计的控制器完全达到了系统对角速度变化范围

的物理限制。图 5显示真实角速度会受到外部强

干扰的影响，但预设角速度不受外部强干扰的

影响。

仿真结果表明：变增益自适应姿态控制器（式

（32））能保证在轨捕获非合作目标过程中的航天

器姿态角快速收敛到期望姿态，对非线性参数摄

动和外部强干扰具有较强的鲁棒性；在整个控制

过程中，角速度和执行器输出力矩均能满足航天

器的物理限制，使该控制器满足了实际工程的应

用需求，且达到较好的姿态控制效果。

 5    结　论

本文根据航天器抓捕非合作目标时，航天器

存在角速度和控制输入有界、转动惯量呈时变特

性的实际工程问题，设计了一种自适应姿态跟踪

控制器。采用双环递归方法设计的变增益自适应

姿态控制器能快速实现对期望姿态的精确跟踪，

降低了航天器运行风险；针对在轨抓捕过程中存

在时变非线性转动惯量摄动和外部未知干扰，基

于线性回归算子设计的自适应更新律能有效估计

未知参数摄动和外部干扰，有效提升了所设计姿

态控制器的鲁棒性，扩大了控制器的适用范围；

采用预设有界虚拟角速度和基于障碍 Lyapun-
ov函数设计的姿态控制器能有效保证整个控制

过程中角速度变化范围的有界性，使得航天器飞

行更为平稳；采用 1阶约束微分方程限制控制力

矩，满足了航天器中控制力矩有界和控制输入力

矩连续光滑的需求，使控制器更利于实际工程应

用需求；控制器能有效抵消瞬间产生的强干扰力

矩，表明基于该控制器的航天器具有较强的防撞

性，提升了航天器的安全性能；采用变增益姿态

控制器解决了恒增益控制器存在初期控制力矩较

大的缺陷，有效减小了执行器的输出力矩，降低

了能量消耗。
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