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小型航天器浸入与不变自适应反步姿态跟踪
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摘　 要： 针对具有惯性张量不确定性、外干扰及饱和限制的小型航天器非线性姿态跟踪问题，将反步法和系统浸入与流

形不变理论相结合，提出了分块自适应约束控制结构．航天器姿态模型由修正罗德里格参数进行全局非奇异描述．在设计

反步控制器时，引入指令滤波器和修正跟踪误差信号以施加系统状态和执行器的饱和限制，同时较容易地获得虚拟控制

导数．为提高反步控制器的鲁棒性和性能，利用基于不变流形的非线性观测器对时变的系统“总干扰”进行在线估计补

偿．由于不变流形方法使得估计误差具有指定的一致稳定动态，因而该分块自适应控制器比传统的自适应反步控制器更

容易调节，且性能不受未知的估计律动态的影响．李亚普诺夫直接方法证明了估计误差有界性和闭环系统输入状态稳定．
数值仿真表明，与传统方法相比，所提出的控制器结构具有更高的姿态跟踪性能和干扰估计精度．
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　 　 随着航天器应用领域的不断扩展，对小型低

造价航天器的需求逐步提升，而小体积低造价意

味着航天器控制能力有限且更易受干扰的影响，
这就要求姿态控制系统在不断增强鲁棒性的同时



考虑控制饱和的影响．目前，广泛研究和应用于非

线性航天器姿态控制的方法主要有动态逆［１－２］，
滑模变结构控制［３－４］和反步法［５－８］ ．因为反步法没

有时标分离的假设和抖振现象，且递推过程基于

具有严格收敛和稳定性的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数，在增强

控制鲁棒性和自适应性方面，反步法的结构也具

备很大的灵活性［９］，所以本文选择反步法设计基

础姿态控制器．
对于受多种不确定性因素影响的在轨航天器

控制问题，可采用两种自适应反步结构以提高控

制器的性能：一是基于调节函数的自适应反步

（ ａｄａｐｔｉｖｅ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｗｉｔｈ ｔｕｎｉｎｇ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ，
ＴＦＡＢ），该方法通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数的递归推导来

构造不确定参数的自适应律，克服了过参数化估

计问题，具有强稳定性，但更新律结构和控制律形

式复杂，特别是参数估计不能保证真值收敛，且系

统动态与参数更新律动态强耦合，不可预知的参

数更新动态可能导致非期望的闭环瞬态响应，因
而对于 复 杂 系 统， ＴＦＡＢ 控 制 器 参 数 调 节 困

难［９－１０］； 二 是 基 于 估 计 的 分 块 自 适 应 反 步

（ｍｏｄｕｌａｒ ａｄａｐｔｉｖｅ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ），分别设计鲁棒控

制律和非基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 的估计器，如正交最小二

乘估计器等［５－６，１１］，估计器直接在线估计并补偿

不确定性的影响．但对于非线性系统，由于难以保

证确定等价原则，所以需要引入非线性阻尼项以

克服参数估计的时变特性，然而非线性阻尼导致

了不期望的高增益控制，可能引起数值稳定性问

题，且闭环系统的输入－状态稳定性相对于方法

一来说也损失了强稳定性．
最近，文献［１０，１２－１４］提出了一种新的基于

系统浸入和流形不变（Ｉ＆Ｉ）的非线性自适应控制

和状态观测器设计方法，对于参数严反馈系统该

观测器可用于对未知参数进行估计，并使参数估

计误差具有期望的一致稳定动态，因而闭环系统

具有控制与估计两个稳定系统级联的分块自适应

控制结构，相对前述传统自适应反步法，其参数调

节更容易，且不需要非线性阻尼项，极大的改善了

自适应系统的性能．因而，本文基于 Ｉ＆Ｉ 设计非线

性估计器对“总干扰”（外干扰和惯性参数摄动引

起的干扰力矩）进行实时估计补偿，以提高反步

控制的鲁棒性和精度．
由于航天器作动器物理饱和与系统状态约束

的存在会严重降低闭环系统的性能，所以在设计

控制器时还必须考虑输入受限问题［３，７，１５］ ．本文采

用 指 令 滤 波 反 步 法［１６］ （ ｃｏｍｍａｎｄ ｆｉｌｔｅｒｅｄ
ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ， ＣＦＢＳ）设计反步控制器，通过指令

滤波器来施加系统状态和控制输入的幅值及速率

约束，并对跟踪误差进行修正以消除饱和约束对

跟踪误差收敛性的影响，同时得到虚拟控制量导

数以简化设计过程．最后，将本文基于 Ｉ＆Ｉ 的分块

自适 应 约 束 反 步 控 制 器 （ Ｉ＆Ｉ ｂａｓｅｄ ｍｏｄｕｌａｒ
ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｅｄ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ， ＩＩＡＣＢ）与非自

适应的 ＣＦＢＳ 和基于调节函数的约束自适应反步

控 制 器［１７］ （ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ａｄａｐｔｉｖｅ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ，
ＣＡＢＳ）进行比较仿真，验证了本文方法在小型航

天器高精度姿态控制中的有效性．

１　 航天器 ＭＲＰ 姿态模型

修正罗德里格参数（ＭＲＰ）是通过投影法由

四元数推出的描述姿态运动的三参数全局非奇异

方法，能够表示 ｜ θ ｜ ＜ ３６０°的特征轴转动，参数

较少，计算量小［１８］ ．
１􀆰 １　 姿态运动学方程

假设航天器在圆轨道上运行，则轨道角速率

ｎ 为常值，由 ＭＲＰ 表示的姿态运动方程为

σ̇ ＝ ｎＮ（σ）ｃ２（σ） ＋ Ｎ（σ）ω，

Ｎ（σ） ＝ １
４
［（１ － ‖σ‖２）Ｉ３×３ ＋ ２Ｓσ ＋ ２σσＴ］ ．

ì

î

í

ïï

ïï

（１）
其中： σ ＝ ［σ １ σ ２ σ ３］ Ｔ ∈ Ｒ３ 为 ＭＲＰ 姿态参

数向量（文中‖·‖表示向量的 ２ 范数或矩阵的

诱导 ２ 范数）； Ｎ（σ） 为 ＭＲＰ 运动学矩阵； Ｉ３×３ 是
３×３ 单位矩阵； ω ＝ ［ω １ ω ２ ω ３］ Ｔ ∈ Ｒ３ 为航天

器相对于惯性系 Ｉ 的角速度向量；ｃｉ（σ），ｉ ＝ １，２，
３ 是 ＭＲＰ 方向余弦矩阵 Ｃ（σ） 的第 ｉ 列向量，
Ｃ（σ） 表示如下：

Ｃ（σ）＝ Ｉ３×３ －
４（１ －‖σ‖２）
（１ ＋‖σ‖２）２Ｓσ ＋ ８

（１ ＋‖σ‖２）２Ｓ
２
σ ．

（２）
Ｓζ 表示如下反对称矩阵：

Ｓζ ＝
０ － ζ３ 　 ζ２

ζ３ ０ － ζ１ 　
－ ζ２ 　 ζ１ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

３×３

，

∀ζ ＝ ［ζ１ ζ２ ζ３］ Ｔ ∈ Ｒ３ ．
１􀆰 ２　 姿态动力学方程

刚体航天器向量形式的欧拉转动方程为

Ｍ ＝ Ｊ０ω̇ ＋ ＳωＪ０ω．
其中： Ｍ ＝ （Ｔｇ ＋ Ｔｃ ＋ Ｔｄ） ∈ Ｒ３ 为航天器在本体

坐标系 Ｂ 上所受的总外力矩，Ｔｇ ＝ ３ｎ２Ｓｃ３Ｊ０ｃ３ 为

非均匀重力场引起的重力梯度力矩，Ｔｃ 为执行器

控制力矩，Ｔｄ ＝ ＴｄＩ ＋ ＴｄＥＸ 为总干扰力矩，ＴｄＩ 及
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ＴｄＥＸ 分别表示惯性参数摄动引起的干扰力矩部分

和受到的环境外干扰力矩部分；Ｊ０ ∈ Ｒ３×３ 为航天

器对称正定惯性张量矩阵的已知测量部分，则航

天器标称姿态动力学方程为

ω̇ ＝ Ｊ －１
０ （ － ＳωＪ０ω ＋ Ｔｇ） ＋ Ｊ －１

０ Ｔｃ ＋ Ｊ －１
０ Ｔｄ ．

（３）
其中未知干扰力矩 Ｔｄ 的系数项 Ｊ－１

０ 是常值回归项．
１􀆰 ３　 干扰力矩有界性

针对航天器姿态数学模型（１）和（３），在全局

范围内作如下假设：
假设 １［１９－２０］ 　 存在正常数 Ｍｍ 和 Ｍｒ，使得

‖Ｔｄ‖ ≤ Ｍｍ，‖Ｔ̇ｄ‖ ≤ Ｍｒ 成立，即时变的总干

扰力矩 Ｔｄ 及其导数是有界的．
假设 １ 表明干扰属于有界慢时变形式，在实

际航天背景下，航天器所受空间干扰项，包括了地

球引力摄动、大气阻力、太阳光压以及日月三体引

力等因素，这些因素取决于空间环境、轨道参数及

星间相对状态等，可以在具体应用背景下通过相

应的模型获得其大小［２１］，虽然不同外干扰的大小

差别很大，但是与航天器姿态控制力矩相比他们

都非常小． 文献［２２－２３］指出：一般在控制器设计

中可将其作为有界的未知项处理，并通常具有偏

差项与周期项相加的形式．因此，本文对 Ｔｄ 中常

值惯性张量偏差引起的干扰力矩 ＴｄＩ 及其导数有

界性进行证明．
在证明之前，首先给出以下 ２ 范数的定义和

性质： 向量 ｖ ∈ Ｒｎ 的 ２ 范数定义为，‖ｖ‖ ＝

｜ ｖ１ ｜ ２ ＋｜ ｖ２ ｜ ２ ＋ … ＋｜ ｖｎ ｜ ２ ，矩阵Ａ∈Ｒｍ×ｎ 的

诱导 ２ 范数为 ‖Ａ‖ ＝ ｓｕｐ
‖ｖ‖ ＝ １

‖Ａｖ‖， ｖ ∈ Ｒｎ，并

且对于有界的矩阵 Ａ 和向量 ｖ 满足如下性质：
‖Ａｖ‖ ≤ ‖Ａ‖‖ｖ‖ ≤ γ‖ｖ‖． （４）

其中 γ 为有限的正常数．
进一步对于向量的叉乘运算使用 ２ 范数可得

‖ｖ × Ａｗ‖ ＝ ‖ｖ‖‖Ａｗ‖ ｜ ｓｉｎ（θ） ｜ ≤
‖ｖ‖‖Ａｗ‖ ≤ γ‖ｖ‖‖ｗ‖． （５）

其中 ｗ ∈ Ｒｎ ．
惯性张量模型由 Ｊ ＝ Ｊ０ ＋ ΔＪ 表示，其中 Ｊ 是

实际惯性矩阵，Ｊ０ 和ΔＪ分别表示已知测量部分和

常值惯性张量偏差，进一步将实际惯性矩阵的逆

用 Ｊ０ 表示为 Ｊ －１ ＝ Ｊ －１
０ ＋ ΔＪ∗，由式（３） 可知，实际

的航天器动力学模型应为

　 ω̇ ＝ － （Ｊ －１
０ ＋ ΔＪ∗）Ｓω（Ｊ０ ＋ ΔＪ）ω ＋ ３ｎ２（Ｊ －１

０ ＋
　 　 ΔＪ∗）Ｓｃ３（Ｊ０ ＋ ΔＪ）ｃ３ ＋ （Ｊ －１

０ ＋ ΔＪ∗）Ｔｃ ．
将上式中的不确定项分离并整理可得

ω̇ ＝ － Ｊ －１
０ ＳωＪ０ω ＋ ３ｎ２Ｊ －１

０ Ｓｃ３Ｊ０ｃ３ ＋

Ｊ －１
０ Ｔｃ ＋ Ｊ －１

０ ＴｄＩ（σ，ω）， （６）
ＴｄＩ（σ，ω） ＝ － Ｊ０（ΔＪ∗ω × Ｊω ＋ Ｊ －１

０ ω × ΔＪω） ＋
　 　 　 　 ３ｎ２Ｊ０（ΔＪ∗ｃ３ × Ｊｃ３ ＋ Ｊ －１

０ ｃ３ × ΔＪｃ３） ＋
Ｊ０ΔＪ∗Ｔｃ ．　 　 　 　 　 　 　 　 　 （７）

　 　 可见， 由惯性张量常值偏差 ΔＪ 引起的干扰

力矩ＴｄＩ 是时变的，可以用 Ｉ＆Ｉ观测器进行估计．由
于 Ｊ和 Ｊ －１ 均为有限常值非奇异矩阵，取式（７） 的

２ 范数并利用范数性质式（４） ～ （５） 可得

　 ‖ＴｄＩ‖ ≤‖Ｊ０ΔＪ∗ω × Ｊω‖ ＋ ‖ω × ΔＪω‖ ＋
　 　 　 ３ｎ２‖Ｊ０ΔＪ∗ｃ３ × Ｊｃ３‖ ＋ ３ｎ２‖ｃ３ × ΔＪｃ３‖ ＋
　 　 　 ‖Ｊ０ΔＪ∗Ｔｃ‖ ≤ γ １‖ω‖２ ＋ γ ２‖ｃ３‖２ ＋
　 　 　 γ ３‖Ｔｃ‖． （８）
其中 γ ｉ 为有限正常数．由于特征轴转动 ｜ θ ｜ ＜
３６０°，ＭＲＰ满足 ｜ σ ｜ ２ ＜ １，因而向量 ｃｉ（σ），ｉ ＝ １，
２，３ 有界，又因为在反步控制器设计中利用指令

滤波器施加了控制输入 Ｔｃ 与状态 ω 的幅值饱和

限制，所以 Ｔｃ 和 ω 均有界，因而从式（８） 可知 ＴｄＩ

有界．进一步 ＴｄＩ 的时间导数为

　
ｄＴｄＩ

ｄｔ
＝ Ｊ０ΔＪ∗（－ ω̇ × Ｊω －ω × Ｊω̇ ＋ ３ｎ２ｃ̇３ × Ｊｃ３ ＋

　 　 ３ｎ２ｃ３ × Ｊｃ̇３ ＋ Ｔ̇ｃ） － ω̇ × ΔＪω － ω × ΔＪω̇ ＋
　 　 ３ｎ２ ｃ̇３ × ΔＪｃ３ ＋ ３ｎ２ｃ３ × ΔＪｃ̇３ ． （９）

对上式同样取 ２ 范数可得

‖Ｔ̇ｄＩ‖≤γ４‖ω‖‖ω̇‖ ＋ γ５‖ｃ３‖‖ｃ̇３‖ ＋ γ６‖Ｔ̇ｃ‖．
其中 γ ｉ 为有限正常数，由于指令滤波器同样施加

了速率限制，所以保证了 ω̇ 和 Ｔ̇ｃ 的有界性．而由

方向余弦矩阵（２） 的泊松运动微分方程［１８］

　 Ｃ̇ ＝ － ＳωＢＯＣ，（ωＢＯ ＝ ω ＋ ｎｃ２（σ））可知，ｃ̇３ ＝ ｃ３ ×
ω ＋ ｎｃ３ × ｃ２，取 ２ 范数可得

‖ｃ̇３‖ ≤ γ ７‖ｃ３‖‖ω‖ ＋ γ ８‖ｃ３‖‖ｃ２‖，

因而 ｃ̇３ 有界，综上可知 Ｔ̇ｄＩ 有界．
假设 ２　 参考指令信号及其一阶导数存在且

有界．
在实际跟踪控制系统中，参考指令信号通常

均有界．将参考指令进行一阶滤波形成新的参考

指令，则可使得其一阶导数存在且有界．
假设 ３　 系统状态（姿态角 σ，角速度 ω） 完

全可知．
由于本文研究状态反馈控制律设计，所以提

出该假设，实际工程中航天器姿态角和角速率也

是可测的．
至此，本文控制器设计目标为：针对式（１）和

（３）组成的 ６ 阶非线性严格反馈 ＭＲＰ 模型，设计

控制律 Ｔｃ，使得在系统不确定性和干扰条件下航

天器姿态 σ 跟踪光滑参考指令 σｒ，闭环系统全局
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稳定且当 ｔ→∞ 时跟踪误差 ｚｉ（ ｉ ＝ １，２） 收敛于包

含零的可任意小的邻域内．

２　 Ｉ＆Ｉ 自适应反步控制

２􀆰 １　 反步控制器设计

考虑系统（１）和（３），首先定义跟踪误差向量

ｚ１ ＝ σｅ ＝
（１ －‖σ‖２）σｒ － （１ －‖σｒ‖２）σ － ２Ｓσσｒ

１ ＋‖σ‖２‖σｒ‖２ ＋ ２σＴσｒ

，

（１０）
ｚ２ ＝ ωｅ ＝ ω － ｘ２，ｃ ． （１１）

其中： ｘ２，ｃ 是实际内环参考角速率，ｘ２，ｃ 及其导数

ｘ̇２，ｃ 可通过对 ｘ０
２，ｃ ＝α１ － χ ２ 指令滤波后获得（α１ 是

设计的内环虚拟控制律，χ ２ 是由于滤波作用而定

义的修正项），对于文献［１６］ 的指令滤波器可采

用如下离散形式：
ｘｆ１（ｋ）

ｘｆ２（ｋ）
é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝

１ ０
０ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｘｆ１（ｋ － １）

ｘｆ２（ｋ － １）
é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＋

　 　
Δｔ
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ｓａｔＲ

ｓａｔＭ（ｘ０
ｃ（ｋ）） － ｘｆ１（ｋ － １）

Δｔ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

ｘｃ（ｋ）
ｘ̇ｃ（ｋ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

１ ０
０ １

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｘｆ１（ｋ）

ｘｆ２（ｋ）
é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

（１２）
其中： ｘ０

ｃ 是滤波器输入信号；ｘｆ１，ｘｆ２ 是滤波器状

态；ｘｃ，ｘ̇ｃ 是滤波器输出；ｓａｔ∗（·） 是饱和函数（∗
取 Ｍ 和 Ｒ 分别表示幅值和速率）；Δｔ 为仿真时间

步长．由于在实际饱和发生时往往需要保持控制

力矩向量的方向，如使用单框架控制力矩陀螺，所
以选取超球面饱和函数 ｓａｔ∗（·） 如下，Ｍ∗ 为饱

和限，

ｓａｔ∗（ｘ） ＝
ｘ，　 　 ‖ｘ‖ ＜ Ｍ∗；

ｘ
Ｍ∗

‖ｘ‖
，　 ｏｔｈｅｒｗｉｓｅ．　 　

ì

î

í

ïï

ïï

跟踪误差式（１０）、（１１）的动态为

ｚ̇１ ＝
∂σｅ

∂σ
Ｎ（σ）（ｎｃ２（σ） ＋ ω） ＋

∂σｅ

∂σｒ
σ̇ｒ，（１３）

ｚ̇２ ＝ Ｊ －１
０ （ － ＳωＪ０ω ＋ ３ｎ２Ｓｃ３Ｊ０ｃ３） ＋
Ｊ －１

０ Ｔｃ ＋ Ｊ －１
０ Ｔｄ － ｘ̇２，ｃ ． （１４）

　 　 为消除饱和约束对跟踪误差的影响，进一步

定义修正跟踪误差为

􀭰ｚ１ ＝ ｚ１ － χ１，　 􀭰ｚ２ ＝ ｚ２ － χ２ ． （１５）
　 　 注 １　 虽然式（１５）中 􀭰ｚ１，ｚ１，χ １ 都是 ＭＲＰ 表

示的角度，但当参考指令连续光滑时， ｚ１ 较小，且
合理设计指令滤波器可使χ １ 比 ｚ１ 更小，因而可不

采用形如式（１０）的 ＭＲＰ 代数运算，直接相减进

行合理近似．
带饱和约束的指令滤波对跟踪误差 ｚ１、ｚ２ 的

效应由如下稳定线性滤波进行估计， 即修正项
χ １、χ ２ 满足

χ̇１ ＝ － ｋ１χ１ ＋
∂σｅ

∂σ
Ｎ（σ）（ｘ２，ｃ － ｘ０

２，ｃ）， （１６）

χ̇２ ＝ － ｋ２χ２ ＋ Ｊ －１
０ （Ｔｃ － Ｔ０

ｃ） ． （１７）
至此，未经滤波的初始控制律设计为

α１ ＝ － ｎｃ２ －
∂σｅ

∂σ
Ｎ（σ）

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１ ∂σｅ

∂σｒ
σ̇ｒ ＋ ｋ１ｚ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

（１８）
Ｔ０

ｃ ＝ ＳωＪ０ω － ３ｎ２Ｓｃ３Ｊ０ｃ３ ＋ 　 　 　 　 　 　

　 Ｊ０ ｘ̇２，ｃ － ｋ２ｚ２ － Ｎ（σ） Ｔ ∂σｅ

∂σ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

􀭰ｚ１
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
－ Ｔ^∗

ｄ ．

（１９）
其中增益矩阵 ｋ１，ｋ２ ＞ ０，通常可选择内环增益 ｋ２

大于外环增益 ｋ１，Ｔ^∗
ｄ 是“总干扰” 力矩估计值．实

际执行器饱和约束下的控制力矩 Ｔｃ 由 Ｔ０
ｃ 通过

（１２） 指令滤波获得．
２􀆰 ２　 Ｉ＆Ｉ 估计器设计

Ｉ＆Ｉ 是利用定义的不变流形使得所有流形面

上的解都收敛于平衡状态，为此，Ｉ＆Ｉ 使用闭环目

标动态来合理设计自适应控制的估计律［１４］ ．对于

航天器姿态模型，干扰项仅存在于动力学方程

（３）中，首先定义流形外的估计误差为
􀭹Ｔｄ ＝ Ｔ^ｄ － Ｔｄ ＋ β（ω） ． （２０）

其中： Ｔ^ｄ 是估计器状态；β（ω） 是随后定义的光

滑函数；（ Ｔ^ｄ ＋ β（ω）） ＝ Ｔ^∗
ｄ 是干扰力矩的估计．

代入动力学方程（３），控制律（１９）和修正项

动态（１７）， 则 􀭹Ｔｄ 的动态为

　 􀭹Ｔ
·

ｄ ＝ Ｔ^
·

ｄ － Ｔ̇ｄ ＋ ∂β（ω）
∂ω

ω̇ ＝ Ｔ^
·

ｄ － Ｔ̇ｄ ＋

　 　 ∂β（ω）
∂ω

（ － Ｊ －１
０ ＳωＪ０ω ＋ ３ｎ２Ｊ －１

０ Ｓｃ３Ｊ０ｃ３ ＋

　 　 Ｊ －１
０ （Ｔｃ － Ｔ０

ｃ） ＋ Ｊ －１
０ Ｔ０

ｃ ＋ Ｊ －１
０ Ｔｄ） ＝

　 　 Ｔ^
·

ｄ － Ｔ̇ｄ ＋ ∂β（ω）
∂ω

－ ｋ２ｚ２ － Ｎ（σ）Ｔ ∂σｅ

∂σ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

􀭰ｚ１ ＋æ

è
ç

　 　 ｘ̇２，ｃ ＋ Ｊ －１
０ （Ｔｃ － Ｔ０

ｃ） － Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ ) ＝

　 　 Ｔ^
·

ｄ － Ｔ̇ｄ ＋ ∂β（ω）
∂ω ( － ｋ２􀭰ｚ２ － Ｎ（σ）Ｔ ∂σｅ

∂σ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

􀭰ｚ１ ＋

　 　 ｘ̇２，ｃ ＋ χ̇２ － Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ ) ． （２１）

消去式（２１）的已知部分，则定义估计律为

Ｔ＾
·

ｄ ＝ － ∂β（ω）
∂ω ( － ｋ２􀭰ｚ２ －Ｎ（σ）Ｔ ∂σｅ

∂σ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

􀭰ｚ１ ＋ ｘ̇２，ｃ ＋ χ̇２ ) ．

（２２）
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这使得误差系统式（２０）具有如下动态：

􀭹Ｔ
·

ｄ ＝ － Ｔ̇ｄ － ∂β（ω）
∂ω

Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ ． （２３）

　 　 由于式（３）中回归函数 Ｊ －１
０ 是常值，所以由文

献［１０］ 可知，β（ω） 存在如下解：

β（ω） ＝ γ ∫ω
０
Ｊ －１

０ ｄχ ＝ γＪ －１
０ ω． （２４）

其中 γ ＞ ０ 是估计增益 ，代入式（２３）可得

􀭹Ｔ
·

ｄ ＝ － Ｔ̇ｄ － γＪ －１
０ Ｊ －１

０
􀭹Ｔｄ ． （２５）

至此，式（２２）、（２４）构成 Ｉ＆Ｉ 估计律，式（２５）是估

计误差动态，且以下稳定性引理成立．
引理　 对于误差系统式（２３）和形如式（２４）

定义的光滑函数 β（ω），在假设 １ 成立的条件下，
估计误差动态式（２５）一致全局有界，其解渐进收

敛于集合 Ｓ，

Ｓ ＝ 􀭹Ｔｄ（ ｔ） ‖Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ‖ ≤
‖Ｊ０‖Ｍｒ

γ{ } ．

（２６）
　 　 证明　 考虑 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ１ ＝􀭹ＴＴ

ｄ
􀭹Ｔｄ，其沿式

（２５） 的导数为

　 Ｖ̇１ ＝ ２􀭹ＴＴ
ｄ（－ Ｔ̇ｄ － γＪ－１

０ Ｊ－１
０

􀭹Ｔｄ）＝ － γ􀭹ＴＴ
ｄ Ｊ

－１
０ Ｊ－１

０
􀭹Ｔｄ －

　 　 γ Ｊ－１
０
􀭹Ｔｄ ＋ １

γ
Ｊ０Ｔ̇ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

Ｊ－１
０
􀭹Ｔｄ ＋ １

γ
Ｊ０Ｔ̇ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 　 １
γ
Ｔ̇Ｔ

ｄ Ｊ０Ｊ０Ｔ̇ｄ ≤－ γ（Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ） ２ ＋
（Ｊ０Ｔ̇ｄ） ２

γ
．

（２７）
由假设 １ 可知 ‖Ｔ̇ｄ‖ ≤ Ｍｒ，则

Ｖ̇１ ≤－ γ‖Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ‖２ ＋
‖Ｊ０Ｔ̇ｄ‖２

γ
≤

－ γ‖Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ‖２ ＋
‖Ｊ０‖２Ｍ２

ｒ

γ
． （２８）

　 　 由于 Ｊ －１
０ 是常值，由式（２８） 可知，􀭹Ｔｄ 是一致

全局有界的且收敛于集合（２６），证毕．
可见，当Ｍｒ，Ｊ０ 一定时，􀭹Ｔｄ 的上界可以通过选

择充分大的 γ 而任意小，即估计值 Ｔ^ｄ ＋ β（ω） 趋

近于真值 Ｔｄ， 并且注意到 Ｉ＆Ｉ 方法的特点，该结

论的成立是独立于控制律设计的．

３　 闭环稳定性证明

首先，分析闭环系统修正跟踪误差式（１５）的
动态，由式（１３）可知：

　 􀭰ｚ·１ ＝ ｚ̇１ － χ̇１ ＝
∂σｅ

∂σ
Ｎ（σ）（ｚ２ ＋ ｘ２，ｃ － ｘ０

２，ｃ ＋ ｎｃ２） ＋

　 　
∂σｅ

∂σ
Ｎ（σ）（α１ － χ ２） ＋

∂σｅ

∂σ
σ̇ｒ － χ̇１ ．

进一步代入式（１６）、（１８）可得

􀭰ｚ·１ ＝ － ｋ１􀭰ｚ１ ＋
∂σｅ

∂σ
Ｎ（σ）􀭰ｚ２ ． （２９）

同理，由式（１４）、（１７）、（１９）可得

　 􀭰ｚ·２ ＝ ｚ̇２ － χ̇２ ＝ Ｊ －１
０ （ － ＳωＪ０ω ＋ ３ｎ２Ｓｃ３Ｊ０ｃ３） ＋

　 　 Ｊ －１
０ （Ｔｃ － Ｔ０

ｃ） ＋ Ｊ －１
０ Ｔ０

ｃ ＋ Ｊ －１
０ Ｔｄ － ｘ̇２，ｃ － χ̇２ ＝

　 　 － ｋ２􀭰ｚ２ － Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ － Ｎ（σ） Ｔ ∂σｅ

∂σ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

􀭰ｚ１ ． （３０）

至此，选取闭环系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数如下：
Ｖ ＝ 􀭰ｚＴ１ 􀭰ｚ１ ＋ 􀭰ｚＴ２ 􀭰ｚ２ ＋ Ｖ１ ．

其沿估计误差动态式（２５），修正跟踪误差动态式

（２９）、（３０） 的时间导数 Ｖ̇ 为

　 Ｖ̇ ＝ ２􀭰ｚＴ１ ( － ｋ１􀭰ｚ１ ＋
∂σｅ

∂σ
Ｎ（σ）􀭰ｚ ) ＋ ２􀭰ｚＴ２ － ｋ２􀭰ｚ２ －(

　 　 Ｊ－１
０

􀭹Ｔｄ － Ｎ（σ）Ｔ ∂σｅ

∂σ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

􀭰ｚ１
ö

ø
÷ ＋ Ｖ̇１ ＝ － ２􀭰ｚＴ１ ｋ１􀭰ｚ１ －

　 　 ２􀭰ｚＴ２ ｋ２􀭰ｚ２ － ２􀭰ｚＴ２ Ｊ
－１
０

􀭹Ｔｄ ＋ Ｖ̇１ ．
由式（２７）可知

　 Ｖ̇ ≤－ ２􀭰ｚＴ１ ｋ１􀭰ｚ１ － ２􀭰ｚＴ２ ｋ２􀭰ｚ２ － ２􀭰ｚＴ２ Ｊ
－１
０

􀭹Ｔｄ －

　 　 γ（Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ） ２ ＋
（Ｊ０Ｔ̇ｄ） ２

γ
＝ － ２􀭰ｚＴ１ ｋ１􀭰ｚ１ －

　 　 ２􀭰ｚＴ２ ｋ２ － １
２
ΛΛæ

è
ç

ö

ø
÷ 􀭰ｚ２ － （Λ －１Ｊ －１

０
􀭹Ｔｄ ＋

　 　 Λ􀭰ｚ２） Ｔ（Λ －１Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ ＋ Λ􀭰ｚ２） －

　 　 􀭹ＴＴ
ｄ Ｊ

－１
０ （γＩ － Λ －１Λ －１）Ｊ －１

０
􀭹Ｔｄ ＋

（Ｊ０Ｔ̇ｄ） ２

γ
≤

　 　 － ２􀭰ｚＴ１ ｋ１􀭰ｚ１ － ２􀭰ｚＴ２ ｋ２ － １
２
ΛΛæ

è
ç

ö

ø
÷ 􀭰ｚ２ － 􀭹ＴＴ

ｄ Ｊ
－１
０ （γＩ －

　 　 Λ －１Λ －１）Ｊ －１
０

􀭹Ｔｄ ＋
（Ｊ０Ｔ̇ｄ） ２

γ
． （３１）

其中 Λ ＝ ΛＴ ＞ ０，且如果满足如下条件：

􀭵ｋ２ ＝ ｋ２ － １
２
ΛΛ ＞ ０，

γＩ － Λ －１Λ －１ ≥ ０．

ì

î

í

ïï

ïï

（３２）

则式（３１）为

Ｖ̇ ≤－ ２􀭰ｚＴ１ ｋ１􀭰ｚ１ － ２􀭰ｚＴ２ 􀭵ｋ２􀭰ｚ２ ＋
（Ｊ０Ｔ̇ｄ） ２

γ
． （３３）

　 　 为使得增益 γ 满足条件（３２），且无需显式计

算 Λ，将式（３２） 两不等式结合可得

ｋ２ ＞ Ｉ
２γ

． （３４）

　 　 最终， 在满足参数选择条件式（３４） 和假设 １
干扰力矩导数 Ｔ̇ｄ 有界的情况下，由式（３３） 可知，

修正跟踪误差 􀭰ｚｉ， ｉ ＝ １，２ 相对于 Ｔ̇ｄ 输入状态稳

定，渐进收敛于包含原点的紧集，且选择估计器增
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益 γ 充分大可使该紧集任意小．而通过合理设计

指令滤波器，能够保证 χ ｉ， ｉ ＝ １，２很小，由式（１５）
可知，这使得跟踪误差 ｚｉ 与修正跟踪误差 􀭰ｚｉ 一样

具有输入状态稳定性并收敛于相同的紧集［１６］ ．
最终，小型航天器 ＩＩＡＣＢ 分块姿态控制结构

框图如图 １ 所示．

MRP跟
踪误差
(10)

姿态角
控制(18)

指令
滤波

(12)(16)

角速率
控制
（19）

指令
滤波
（12）
（17）

I&I
估计器
(22)(24)

动力学
方程(3)

运动学
方程(1)

航天器

计算c3

Tc σ

σ

计算c2

(Td+β)
^

σr

σr
.

z1 α1

χ2

χ1

x0
2c

-

x2c z2

x2c
.

+ ω

Tc
0

ω

z2-

-z1z1

χ2

-

-

-

图 １　 Ｉ＆Ｉ 分块自适应约束反步姿态控制框图

４　 仿真结果与分析

针对航天器姿态机动，本文分别基于文献

［１６］带饱和约束的非自适应 ＣＦＢＳ，文献［１７］中
自适应的 ＣＡＢＳ 以及本文的 ＩＩＡＣＢ 进行仿真

比较．
ＣＦＢＳ 控制器与 ＩＩＡＣＢ 的控制器部分相同，而

由于干扰力矩的时变性质，ＣＡＢＳ 控制器的内环

控制律 Ｔ０
ｃ 需要增加非线性阻尼项 Ｊ －１

０ κＪ －１
０ 􀭰ｚ２ 来克

服估计误差， 以使得闭环系统输入 － 状态稳

定［２４－２５］，其中 κ ＝ κ Ｔ ＞ ０ 为鲁棒增益，而其调节

函数估计律由修正跟踪误差 􀭰ｚ２ 驱动， 如式（３５），
增加光滑投影算子［２６］Ｐｒｏｊ（·） 用于保证估计误差

有界， Γ ＞ ０ 为自适应增益，

Ｔ^
·

ｄ ＝ Ｐｒｏｊ（ΓＪ －１
０ 􀭰ｚ２） ． （３５）

Ｐｒｏｊ（τ） ＝

　 　

τ，　 　 　 　 　 　 　 　 θ^Ｔ θ^ ≤ Ｍ２；

τ，　 　 　 　 　 　 　 　 θ^Ｔ θ^ ＞ Ｍ２， θ^Ｔτ ≤ ０；

τ － （θ^Ｔθ^ － Ｍ２）θ^Ｔτθ^
δ‖θ^‖２

，　 ｏｔｈｅｒｗｉｓｅ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３６）
其中： δ ＞ ０为小的常值；Ｍ是超球面集半径；τ 表

示估计律．
航天器轨道角速度 ｎ ＝ １􀆰 ０７８×１０－３ ｒａｄ ／ ｓ，惯

性张量 Ｊ ＝ Ｊ０ ＋ ΔＪ，Ｊｉｉ 表示 Ｊ 的第 ｉ 个对角

元素［１］ ．

Ｊ ＝
１０ ０ ０
０ ６􀆰 ３ ０
０ ０ ８􀆰 ５

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｋｇ·ｍ２，

ΔＪ ＝
０􀆰 ２Ｊ１１ ０􀆰 ２Ｊ１１ ０􀆰 ２Ｊ２２

０􀆰 ２Ｊ１１ ０􀆰 ２Ｊ２２ ０􀆰 ２Ｊ３３

０􀆰 ２Ｊ２２ ０􀆰 ２Ｊ３３ ０􀆰 ２Ｊ３３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｋｇ·ｍ２ ．

Ｔｄ 为航天器本体轴上的外干扰力矩［１］，且

Ｔｄ ＝
４ ＋ ０􀆰 ２ｓｉｎ（０􀆰 ０１πｔ）
５ ＋ ０􀆰 ５ｓｉｎ（０􀆰 ０１πｔ）
４ ＋ ０􀆰 ２ｓｉｎ（０􀆰 ０１πｔ）

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
× １０ －３ Ｎ·ｍ．

　 　 航天器参考姿态分为重定向和扫描机动两部

分． 初始姿态 σ０ ＝ ［０ ０ ０］ Ｔ，目标姿态为

σｉ ＝ ｋｉ ｔａｎ
θ
４

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，　 θ ＝ ２０°，　 ｉ ＝ １，２．

ｋ１ ＝ － ｋ２ ＝ ［ － ０􀆰 ６７ ０􀆰 ６７ ０􀆰 ３３］ Ｔ ． （３７）
　 　 为说明饱和约束的影响，首先，航天器从初始

姿态 σ０ 重定向到目标姿态 σ １，过渡过程采用角

速率 １􀆰 ５ （°） ／ ｓ 并经一阶低通滤波的斜坡参考信

号，其次，在目标姿态 σ１ 与 σ２ 之间进行周期 Ｔ ＝
１１０ ｓ，峰峰振幅 ４０°的正弦扫描机动．仿真步长

０􀆰 ０１ ｓ．为平等比较，ＣＦＢＳ，ＩＩＡＣＢ 内环控制律同

样加入非线性阻尼，并选择三种控制器具有相同

的控制增益，
ｋ１ ＝ ｄｉａｇ｛０􀆰 ２，０􀆰 ２，０􀆰 ２｝，　 ｋ２ ＝ ｄｉａｇ｛１，１，１｝，

κ ＝ Ｊ０·ｄｉａｇ｛１，１，１｝·Ｊ０ ．
　 　 由于 Ｉ＆Ｉ 估计器是根据闭环动态设计，并使

得闭环系统为两稳定系统的级联分块结构，所以

相比于 ＣＡＢＳ，Ｉ＆Ｉ 自适应设计参数调节更容易，
增大观测器增益 γ 不仅使估计更快，而且能改善

闭环动态性能（实际仿真误差还受限于由数值稳

定性决定的时间步长）．由估计误差上界式（２６）
和参数条件式（３４）可知， γ 的选择与名义航天器

模型惯性矩阵 Ｊ０ 及控制增益 ｋ２ 的大小有关，所以
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选择 Ｉ＆Ｉ 估计器参数为 γ ＝ ５０．
对于调节函数估计律式（３５），虽然仅要求增

益 Γ为正，但如引言对 ＴＦＡＢ 的论述，闭环瞬态性

能受估计误差影响，所以 Γ选择过小则系统性能

降低，选择过大则系统出现震荡，经反复调整，调
节函数估计增益为 Γ ＝ ｄｉａｇ｛６，６，６｝·Ｊ０ ．

根据执行器物理约束及航天器所载仪器对其

状态的限制［２７］，指令滤波器参数为： 内环 ｘ２，ｃ 限

幅 １（°） ／ ｓ，速率限制 ０􀆰 ２（°） ／ ｓ２，控制力矩 Ｔｃ 限

幅０􀆰 ０５ Ｎ·ｍ，速率限制 ５ （Ｎ·ｍ） ／ ｓ．由于约束自

适应反步法（ＣＡＢＳ）使用指令滤波器施加了控制

力矩的约束限制，避免了闭环系统在约束条件下

不稳定，所以可以适当放宽选择投影算子的参数

Ｍ ＝ ０􀆰 １ Ｎ·ｍ 和 δ ＝ ０􀆰 ００１ Ｎ·ｍ，使得估计律能

够更准确的估计干扰力矩的大小，以提高闭环的

干扰抑制性能．
仿真结果如图 ２～６ 所示，其中，ＩＩＡＣＢ 姿态跟

踪如图 ２（ａ）和图 ３（ａ）所示，图 ２（ｂ）和图 ３（ｂ）给
出了 ＣＦＢＳ， ＣＡＢＳ 和 ＩＩＡＣＢ 的跟踪误差比较，
θ ｅ ＝４ａｒｃｔａｎ（‖σｅ‖） 为式（３７）所示特征轴转角

θ 的跟踪误差，‖ω ｅ‖ 为角速率跟踪误差的 ２
范数．
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图 ３　 姿态角速度跟踪
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图 ５　 Ｉ＆Ｉ 估计器干扰力矩估计
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图 ６　 调节函数干扰力矩估计

　 　 可以看出在给定输入 ＼状态约束下，尽管航天

器跟踪设计的参考姿态出现了角速率和控制力矩

饱和，由于引入了指令滤波和修正跟踪误差，３ 种

控制器均能实现稳定跟踪，但非自适应的 ＣＦＢＳ
对惯性参数摄动和周期性干扰的抑制能力较弱，
并且受外加常值干扰的影响， θｅ 和 ‖ω ｅ‖ 均产

生了稳态跟踪误差， 自适应控制器 ＩＩＡＣＢ 和

ＣＡＢＳ 跟踪效果更好，但相比之下 ＣＡＢＳ 内外环跟

踪误差较大，而 ＩＩＡＣＢ 的跟踪更精确，性能主要受

饱和约束影响．
上述定性分析的结论，可以使用均方根 ＲＭＳ

（ｒｏｏｔ ｍｅａｎ ｓｑｕａｒｅ）进一步定量比较三种控制器的

姿态跟踪误差和干扰估计误差，如表 １ 所示．
表 １　 控制器性能比较

控制器
θ ｅ ／

ａｒｃｓｅｃ

‖ωｅ‖ ／

（ａｒｃｓｅｃ·ｓ －１）

‖􀭹Ｔｄ‖ ／

（Ｎ·ｍ）

ＣＦＢＳ ６５０􀆰 ９０ ４６􀆰 ８３

ＣＡＢＳ ５２１􀆰 ０１ １９􀆰 ５１ ７􀆰 ６６×１０－３

ＩＩＡＣＢ ４９０􀆰 ２９ １７􀆰 ８２ １􀆰 ９２×１０－３

　 　 从图 ４ 控制力矩变化可知，ＩＩＡＣＢ 控制律对

干扰的抑制并不以较大的控制量为代价，定义航

天器能量消耗的量度如下［１８］（单位 Ｊ）：

Ｐ ＝ ∫ｔ２
ｔ１
∑

３

ｉ ＝ １
｜ ωｉ（ ｔ）Ｔｃｉ（ ｔ） ｜ ｄｔ．

其中 ω ｉ 和Ｔｃｉ 分别表示角速率ω和控制力矩Ｔｃ 的

第 ｉ 个分量，则 ＰＣＦＢＳ ＝ ０􀆰 ２８０ ３，ＰＣＡＢＳ ＝ ０􀆰 ２７７ ６，
ＰＩＩＡＣＢ ＝ ０􀆰 ２７６ １， ＩＩＡＣＢ 能量消耗更小．

从图 ５Ｉ＆Ｉ 观测器对干扰力矩的估计可以看

出（图 ５（ ａ）中 Ｔｄｉ 表示干扰力矩 Ｔｄ 的第 ｉ 个分

量）， 其能迅速准确地跟踪“总干扰”的变化，所以

干扰补偿更有效，而 ＣＡＢＳ 的调节函数估计律由

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数得出，以保证闭环系统稳定为前提，
估计性能不可预知，其干扰力矩估计 Ｔ^ｄ 如图 ６所

示， 可以看出 Ｔ^ｄ 的分量 Ｔ^ｄ１ 和 Ｔ^ｄ２ 耦合，整体估计

效果较差，两者估计误差 􀭹Ｔｄ２ 范数的均方根比较

见表 １．

５　 结　 论

１）本文针对小型刚体航天器在模型不确定

性、外部扰动和饱和约束情况下的姿态跟踪问题，
利用反步法和 Ｉ＆Ｉ 理论，在 ＭＲＰ 描述的数学模型

基础上，设计了分块自适应约束反步姿态跟踪控

制器；利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论证明了闭环系统输入状

态稳定和估计误差的收敛性．
２）由于 Ｉ＆Ｉ 估计器具有独立于控制律设计的

稳定性，使得反步控制器和 Ｉ＆Ｉ 观测器组成分块

自适应控制结构，相比传统自适应反步法，其调节

更容易且闭环瞬态性能不受估计律动态的影响．
３）在反步控制中引入了指令滤波器，很好地

解决了状态 ＼执行机构饱和约束条件下的姿态机

动问题和传统反步法虚拟控制导数的计算膨胀问

题．
４）比较仿真表明，由于 Ｉ＆Ｉ 估计器的稳定性

质和对干扰的准确在线估计补偿作用，姿态控制

的鲁棒性和精度显著提高．
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［２６］ ＰＯＭＥＴ Ｊ， ＰＲＡＬＹ Ｌ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｒｅｇｕｌａｔｉｏｎ：
ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｆｒｏｍ ｔｈｅ Ｌｙａｐｕｎｏｖ ｅｑｕａｔｉｏｎ ［ Ｊ ］． ＩＥＥＥ
Ｔｒａｎｓｃａｔｉｏｎｓ ｏｎ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ，１９９２， ３７（６）： ７２９－
７４０．

［２７］ＷＥＲＴＺ Ｊ Ｒ， ＬＡＲＳＯＮ Ｗ Ｊ． Ｓｐａｃｅ ｍｉｓｓｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ
ｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］． ３ｒｄ ｅｄ． Ｔｈｅ Ｎｅｔｈｅｒｌａｎｄｓ： Ｍｉｃｒｏｃｏｓｍ Ｐｒｅｓｓ
ａｎｄ Ｋｌｕｗｅｒ Ａｃａｄｅｍｉｃ Ｐｕｂｌｉｓｈｅｒｓ， １９９９．

（编辑　 张　 宏）
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