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航天器的一种无源自适应姿态控制方法

段广仁，钟　震，姜苍华
（哈尔滨工业大学 控制理论与制导技术研究中心，１５０００１哈尔滨，ｚｈｏｎｇｚｈｅｎ＿０＠１６３．ｃｏｍ）

摘　要：针对惯量矩阵参数无法精确获知的航天器姿态控制问题，将一般的姿态动力学模型转化为欧拉角
形式的动力学方程，基于无源性理论提出了一种无源自适应控制律．通过理论分析证明了该控制策略的渐
进跟踪性能．该控制策略可以有效地解决由于各种因素引起的转动惯量未知时的姿态控制问题．数值仿真
表明该方案的有效性．
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　　由于受到燃料的消耗、帆板的展开转动以及
有效载荷的释放等因素影响，在轨道运动的航天

器的惯量参数通常会发生变化而且是无法精确获

知的，加之姿态动力学是耦合的和非线性的，这些

原因都使得设计航天器的姿态控制器成为一项很

复杂的任务．
目前国内外学者已经采用各种控制策略来解

决航天器姿态控制问题．文献［１－２］采用变结构
控制算法研究了航天器的姿控问题．文献［３－４］
利用最优思想解决了航天器最优调节和姿态跟踪

问题．在航天器惯量矩阵精确值已知的前提下，文
献［５］利用非线性Ｈ∞控制策略解决了航天器的
姿态跟踪问题．文献［６］对具有参数不确定的航
天器给出了１种非线性鲁棒分散姿态控制设计方

法．模糊控制方法也被文献［７］用来实现存在惯
量矩阵不确定的航天器姿态调节问题．这些方法
各有优势，但它们或者是基于惯量参数精确已知

的假设，或者是单纯考虑系统的鲁棒性能而没有

考虑通过控制器的自适应能力实现控制系统

设计．
为保证系统的控制性能指标，对不确定参数

具有良好适应能力的自适应控制算法引起了众多

学者的研究兴趣，并在系统控制设计中得到了广

泛的应用．现今利用自适应方法来解决航天器的
姿态控制已经有较多文献．文献［８］研究了航天
器的姿态控制问题，但所提出的自适应控制律依

赖于所构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数所含有的１个足够小
的参数以保证系统的全局渐近稳定．文献［９］提
出了一种自适应控制算法，但需使用周期信号辨

识系统的惯量矩阵．文献［１０］综合自适应反步法
与非线性阻尼算法，提出了１种鲁棒自适应控制
器．文献［１１］针对分导飞行器分导后带来的惯量



矩阵的突变给出了 １种多模型间接自适应控制
方法．

与已有方法不同的是，本文通过无源性理论

给出１种利用欧拉角偏差信息来进行参数辨识的
自适应控制方法．先将航天器的姿态动力学模型
转化为欧拉角形式的动力学方程，然后构造自适

应控制律，这种控制律较现有方法的优势在于进

行参数辨识时既不需要使用周期信号也不需要测

量控制力矩的偏差值来更新系统的惯量矩阵，而

是利用目标欧拉角和当前欧拉角的偏差信息来更

新系统的惯量矩阵，因而应用起来相对简洁．文中
在理论上证明了该方案的渐进跟踪收敛特性，最

后用１个航天器的姿态跟踪的数值例子验证了自
适应控制方案的有效性．

本文中，瓗ｎ表示 ｎ维欧氏空间，特别地，瓗
表示实数域；瓗ｍ×ｎ代表 ｍ×ｎ维实矩阵，Ｉｎ代表
ｎ×ｎ维的单位阵．Ｌ∞、Ｌ１和Ｌ２分别表示Ｌｅｂｅｓｇｕｅ
意义下的有界函数空间、可积函数空间以及平方

可积函数空间．（Ｌ∞）、（Ｌ１）和（Ｌ２）表示函数或
信号分别具有Ｌ∞、Ｌ１和Ｌ２的属性．

１　问题描述
如不考虑航天器弹性结构或液体晃动带来的

影响，航天器的姿态动力学可用如下刚体模型来

描述：

Ｊωｓｏ＋ωｓｏ×Ｊωｓｏ＝τ． （１）

其中：τ∈瓗３为控制力矩；Ｊ∈瓗３×３为转动惯量

矩阵且对称正定；ωｓｏ∈瓗
３是航天器相对于惯性

坐标系的姿态角速度在体坐标系上的分量，且可

测量，表示为

ωｓｏ＝ ωｘ ωｙ ω[ ]ｚ
Ｔ．

符号ωｓｏ×表示向量ωｓｏ组成的如下斜对称阵：

ωｓｏ×＝
　０ －ωｚ 　ωｙ
　ωｚ 　０ －ωｘ
－ωｙ 　ωｘ









　０

．

　　设θｓｏ＝[ ]φ  ψＴ是航天器当前姿态相

对于惯性坐标系的欧拉角，即按ｚ（ψ）→ｙ（）→
ｘ（φ）的顺序将从惯性坐标系旋转到体坐标系的３
次旋转角度．因为姿态角速度 ωｓｏ、ωｓｏ与欧拉角
θｓｏ的关系为

［１２］

ωｓｏ＝Ｔ（θｓｏ）θｓｏ， （２）

ωｓｏ＝Ｔ（θｓｏ）̈θｓｏ＋Φ（θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ． （３）

其中：

θｓｏ＝
φ









ψ

，

Ｔ（θｓｏ）＝
１ ０ －ｓｉｎ
０ 　ｃｏｓφ ｃｏｓｓｉｎφ
０ －ｓｉｎφ ｃｏｓｃｏｓ







φ

，

Φ（θｓｏ，θｓｏ）＝

　
０ ０ －ｃｏｓ
０ －φｓｉｎφ －ｓｉｎｓｉｎφ＋φｃｏｓｃｏｓφ
０ －φｃｏｓφ －ｓｉｎｃｏｓφ－φｃｏｓｓｉｎ







φ

．

将式（２）、（３）代入式（１）中，可以将姿态动力
学模型（１）转化为如下欧拉角形式的运动方程：

ＪＴ（θｓｏ）̈θｓｏ＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ＝τ． （４）
其中

　Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）＝ＪΦ（θｓｏ，θｓｏ）＋
　　　　　（Ｔ（θｓｏ）θｓｏ）×ＪＴ（θｓｏ）．
式中：（Ｔ（θｓｏ）θｓｏ）×类似于ωｓｏ×为向量组成的斜
对称阵．

假设θｄｏ＝ φｄ ｄ ψ[ ]ｄ
Ｔ是航天器期望姿

态相对于惯性坐标系的欧拉角．将此转动惯量未
知的航天器姿态调整问题描述为如下问题．

问题　对于式（４）表示的航天器姿态运动方
程，目的是设计１个连续的控制律

τ：＝ｆ（θｄｏ，θｄｏ，̈θｄｏ，θｓｏ，θｓｏ），
使得姿态跟踪偏差和角速度跟踪偏差渐进收敛．

２　主要结果
２１　控制律设计

在给出控制律之前，为了简化叙述，先给出

一些符号和１个重要引理．
设 Ｊ^为转动惯量Ｊ的估计值，

Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）＝Ｊ^Φ（θｓｏ，θｓｏ）＋（Ｔ（θｓｏ）θｓｏ）×Ｊ^Ｔ（θｓｏ），
珟Ｎ（Ｊ，^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）＝Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）－

Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ），
珘Ｊ＝Ｊ－Ｊ^＝［珓ｊｉｊ］３×３，

ｅ＝θｄｏ－θｓｏ＝［ｅ１　ｅ２　ｅ３］
Ｔ，

θｒ＝θｄｏ＋ＫＤｅ＝［η１　η２　η３］
Ｔ，

ν＝ｅ＋ＫＤｅ，
ν＝ｅ̈＋ＫＤｅ，

其中：ＫＤ∈瓗
３×３为正定增益阵．

引理１　公式珘ＪＴ（θｓｏ）̈θｒ＋珟Ｎ（Ｊ，^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ
可以化为如下线性参数化形式：

Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珘ｐ（ｔ）．
其中

珘ｐ＝［珓ｊ１１　珓ｊ１２　珓ｊ１３　珓ｊ２２　珓ｊ２３　珓ｊ３３］
Ｔ， （５）
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Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）＝
μ１　 μ２－ωｚρ１　 μ３＋ωｙρ１　 －ωｚρ２　 ωｙρ２－ωｚρ３ ωｙρ３
ωｚρ１ μ１＋ωｚρ２　 －ωｘρ１＋ωｚρ３　 μ２　 μ３－ωｘρ２　 －ωｘρ３　

－ωｙρ１　 ωｘρ１－ωｙρ２　 μ１－ωｙρ３　 ωｘρ２　 μ２＋ωｘρ３　 μ











３

，

（６）
ρ１
ρ２
ρ










３

＝
η１－η３ｓｉｎ

η２ｃｏｓφ＋η３ｃｏｓｓｉｎφ
－η２ｓｉｎφ＋η３ｃｏｓｃｏｓ









φ

， （７）

μ１
μ２
μ










３

＝
η１－η３ｓｉｎ－η３ｃｏｓ

η２ｃｏｓφ＋η３ｃｏｓｓｉｎφ－η２φｓｉｎφ＋η３（φｃｏｓｃｏｓφ－ｓｉｎｓｉｎφ）

－η２ｓｉｎφ＋η３ｃｏｓｃｏｓφ－η２φｃｏｓφ－η３（ｓｉｎｃｏｓφ＋φｃｏｓｓｉｎφ









）

． （８）

　　证明
　珘ＪＴ（θｓｏ）̈θｒ＋珟Ｎ（Ｊ，^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ＝珘ＪＴ（θｓｏ）̈θｒ＋珘ＪΦ（θｓｏ，θｓｏ）θｒ＋［ωｓｏ×ＪＴ（θｓｏ）－ωｓｏ×Ｊ^Ｔ（θｓｏ）］θｒ＝

　　　珘ＪＴ（θｓｏ）
η１
η２
η









{
３

＋Φ（θｓｏ，θｓｏ）
η１
η２
η









 }
３

＋ωｓｏ×珘ＪＴ（θｓｏ）θｒ＝珘Ｊ
μ１
μ２
μ










３

＋

　　　
－ωｚ珓ｊ２１＋ωｙ珓ｊ３１ －ωｚ珓ｊ２２＋ωｙ珓ｊ３２ －ωｚ珓ｊ２３＋ωｙ珓ｊ３３
　ωｚ珓ｊ１１－ωｘ珓ｊ３１ 　ωｚ珓ｊ１２－ωｘ珓ｊ３２ 　ωｚ珓ｊ１３－ωｘ珓ｊ３３
－ωｙ珓ｊ１１＋ωｘ珓ｊ２１ －ωｙ珓ｊ１２＋ωｘ珓ｊ２２ －ωｙ珓ｊ１３＋ωｘ珓ｊ











２３

ρ１
ρ２
ρ










３

＝

　　　
μ１ μ２ μ３ ０ ０ ０

０ μ１ ０ μ２ μ３ ０

０ ０ μ１ ０ μ２ μ










３

珓ｐ＋
０ －ωｚρ１ 　ωｙρ１ －ωｚρ２ 　ωｙρ２－ωｚρ３ 　ωｙρ３
　ωｚρ１ 　ωｚρ２ －ωｘρ１＋ωｚρ３ ０ －ωｘρ２ －ωｘρ３
－ωｙρ１ ωｘρ１－ωｙρ２ －ωｙρ３ 　ωｘρ２ 　ωｘρ３









０

珓ｐ．

上式相加很容易得到式（６）右侧的表达式与 珘ｐ的
乘积．

由式（２）可知 ωｓｏ ＝ ωｘ ωｙ ω[ ]ｚ
Ｔ可以转

化为θｓｏ、θｓｏ的表达形式，而与 θ̈ｓｏ无关，而且 ρｉ、
μｉ，ｉ＝１，２，３是 θｓｏ、θｓｏ、θｄｏ、̈θｄｏ的函数，故式（６）
右侧的表达式实际上是关于 θｓｏ、θｓｏ、θｄｏ、̈θｄｏ的函
数，可以简记为 Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）．于是结论
成立．

下面将叙述本文所构造的自适应控制律．
将航天器的转动惯量阵实际值Ｊ整理成１个

含６个元素的向量，即
ｐ＝［ｊ１１　ｊ１２　ｊ１３　ｊ２２　ｊ２３　ｊ３３］

Ｔ．
其中ｊｉｊ是矩阵Ｊ的第ｉｊ元．由引理１得到，可以将

珘ＪＴ（θｓｏ）̈θｒ＋珟Ｎ（Ｊ，^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ
转化为如下线性参数化的形式：

Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珘ｐ（ｔ）．
其中珘ｐ（ｔ）：＝ｐ－ｐ^（ｔ）表示参数估计偏差，^ｐ（ｔ）
为在时刻 ｔ转动惯量参数估计值 Ｊ^（ｔ）的向量形
式，Η（θｓｏ、θｓｏ、θｄｏ、̈θｄｏ）是关于 θｓｏ、θｓｏ、θｄｏ、̈θｄｏ的
回归矩阵，并且不含角加速度项 θ̈ｓｏ．

构造对应于模型的轨迹跟踪控制律

τ^（ｔ）：＝Ｊ^Ｔ（θｓｏ）̈θｒ＋Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ＋

　　　Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）
Ｔ）－１ν． （９）

其中Ｋｖ∈瓗
３×３为正定对角阵，̈θｒ、θｒ和ν均为时

间ｔ的函数，为了简化叙述，下文中也这样简记．
并且记

τ０（ｔ）：＝ＪＴ（θｓｏ）̈θｒ＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ＋
Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）

Ｔ）－１ν．
上式减去式（９）后得到

　珓τ（ｔ）＝τ０（ｔ）－^τ（ｔ）＝珘ＪＴ（θｓｏ）̈θｒ＋
　　珟Ｎ（Ｊ，^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ＝Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珘ｐ（ｔ）．

于是给出如下参数辨识律：

珘ｐ·（ｔ）＝－Γ－１Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）
ＴＴ（θｓｏ）ν．

（１０）
其中Γ为１个６阶对称正定阵．这样就得到了航天
器转动惯量参数的１个在线辨识律，它与角加速
度无关，而且与采用的控制律也是无关的，仅仅与

当前的θｄｏ、θｄｏ、̈θｄｏ、θｓｏ、θｓｏ有关．
注１　从式（１０）右侧的 ｖ可以看出，在进行

参数更新时导数项与欧拉角偏差项ｅ和 ｅ有关，因
而本文的方法应用起来简单直接．
２２　稳定性分析

下面证明式（９）～（１０）给出的自适应控制律
可以使航天器实现渐进跟踪．为此，引入下面２
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个引理．
引理２［１３］　考虑微分方程
Ｍ（ｑ）ｒ＋Ｃ（ｑ，ｑ）ｒ＋Ｋｖｒ＝Ψ，

其中Ｍ（ｑ）和Ｃ（ｑ，ｑ）分别表示惯性矩阵和交叉
动态项，Ｋｖ为正定对称矩阵，ｒ＝Ｆ

－１（ｓ）ｅ，Ｆ（ｓ）
为严格适定的稳定滤波，并且映射Ω：－ｒ→Ψ为

(无源的 即积分公式∫
Ｔ

０
－ｒＴ（ｔ）Ψ（ｔ）ｄｔ≥－β对所

有的Ｔ和一些β≥０ )均成立 ．于是有ｅ∈Ｌ∞ ∩

Ｌ２和 ｅ∈Ｌ２．而且ｅ是连续的并渐进趋于零．如
果Ψ也是有界的，则ｒ渐进趋于零，这也表明 ｅ也
趋于零．

引理３［１４］　假设Ｆ是１个线性严格真指数稳
定的传递函数，ζ（ｔ）满足

ζ（ｔ）＝Ｆ［ζ（ｔ）（ｆ１＋ｆ２）＋ｇ１＋ｇ２＋ｇ∞］，
且ζ（ｔ）＝ζ∞ ＋ζ２，其中ｆ１、ｆ２、ｇ１、ｇ２、ｇ∞、ζ２、ζ∞皆为
关于时间的函数，并且有 ｆ１、ｇ１∈ Ｌ１，ｆ２、ｇ２、ζ２∈
Ｌ２，ｇ∞、ζ∞ ∈Ｌ∞，则ζ（ｔ）∈Ｌ∞．

基于上述引理给出本文的主要结果．
定理１　设航天器转动惯量参数未知有界，

将自适应控制律（９）～（１０）应用于航天器式
（４）（或者式（１））姿态跟踪调节，且要求参数辨
识律式（１０）保证 Ｊ^正定且

≠ （２ｋ＋１）[ ]２
π，

则在期望运动轨迹有界（̈θｄｏ，θｄｏ，θｄｏ∈ Ｌ∞）的条
件下，自适应控制律（９）～（１０）是渐进跟踪的，
即

１）欧拉角度θｓｏ、θｓｏ、̈θｓｏ∈Ｌ∞，并且控制力矩
τ∈Ｌ∞；
２）跟踪偏差ｅ∈Ｌ∞ ∩Ｌ２，ｅ∈Ｌ∞ ∩Ｌ２，ｅ、

ｅ→０．
证明　将控制器带入式（４）中得到
ＪＴ（θｓｏ）̈θｓｏ＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ＝Ｊ^Ｔ（θｓｏ）̈θｒ＋

　　　Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ＋Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）
Ｔ）－１ν．

将公式展开后，得到

　ＪＴ（θｓｏ）̈θｓｏ＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ＝Ｊ^Ｔ（θｓｏ）（̈θｄｏ＋
　　ＫＤｅ）＋Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）（̈θｄｏ＋ＫＤｅ）＋Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）

Ｔ）－１ν，

（１１）
则两边同时减去ＪＴ（θｓｏ）（̈θｄｏ＋ＫＤｅ）＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，
θｓｏ）（θｄｏ＋ＫＤｅ）＋Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）

Ｔ）－１ν得到
　ＪＴ（θｓｏ）［̈θｓｏ－θ̈ｄｏ－ＫＤｅ］＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）［θｓｏ－
　　θｄｏ－ＫＤｅ］－Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）

Ｔ）－１ν＝－（Ｊ－^Ｊ）Ｔ（θｓｏ）（̈θｄｏ＋
　　ＫＤｅ）－［Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）－Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）］（̈θｄｏ＋ＫＤｅ）．
即为

　ＪＴ（θｓｏ）ν＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）ν＋Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）
Ｔ）－１ν＝

　　珘ＪＴ（θｓｏ）̈θｒ＋珟Ｎ（Ｊ，^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｒ．
利用引理１中的参数化后的公式，可以得到
　ＪＴ（θｓｏ）ν＋Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）ν＋Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）

Ｔ）－１ν＝
　　Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珘ｐ（ｔ）． （１２）

将式（１２）左乘Ｔ（θｓｏ）
Ｔ得到

　Ｔ（θｓｏ）
ＴＪＴ（θｓｏ）ν＋Ｔ（θｓｏ）

ＴＮ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）ν＋
　　（Ｔ（θｓｏ）

Ｔ）－１Ｋｖν＝Ｔ（θｓｏ）
ＴΗ（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珓ｐ（ｔ），

其中Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珘ｐ（ｔ）即为 珓τ（ｔ）．
如果定义 －ν→Ｔ（θｓｏ）

Ｔ珓τ（ｔ）为１个映射，由
构造的自适应算法（１０）得到

　∫
ｔ

０
－ｖＴ（ｓ）Ｔ（θｓｏ）

Ｔ珓τ（ｓ）ｄｓ＝

　　∫
ｔ

０
－ｖＴ（ｓ）Ｔ（θｓｏ）

ＴΗ（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珓ｐ（ｓ）ｄｓ＝

　　∫
ｔ

０
－ｖＴ（ｓ）Ｔ（θｓｏ）

ＴΗ（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）Γ
－１Γ珓ｐ（ｓ）ｄｓ＝

　　∫
ｔ

０
珘ｐ·（ｓ）ＴΓ珘ｐ（ｓ）ｄｓ＝０．５∫

ｔ

０

ｄ（珘ｐ（ｓ）ＴΓ珘ｐ（ｓ））
ｄｓ ｄｓ＝

　　０．５珘ｐ（ｔ）ＴΓ珘ｐ（ｔ）－０．５珘ｐ（０）ＴΓ珘ｐ（０）≥
　　 －０．５珘ｐ（０）ＴΓ珘ｐ（０）．

取β＝０．５珘ｐ（０）ＴΓ珘ｐ（０），根据无源性定义，可
以得到 －ν→Ｔ（θｓｏ）

Ｔ珓τ（ｔ）为１个无源映射．
因为ν＝ｅ＋ＫＤｅ可化为如下传递函数形式：

ｖ＝（ｓＩ＋ＫＤ）ｅ．
因为ＫＤ为正定阵，所以Ｆ（ｓ）＝（ｓＩ＋ＫＤ）

－１

为严格适定的稳定滤波．
根据引理２，得到ｅ∈Ｌ∞∩Ｌ２和ｅ∈Ｌ２．而且

跟踪误差ｅ是连续的并渐进趋于零．由ｅ＝θｄｏ－
θｓｏ及其θｄｏ∈Ｌ∞ 得到，θｓｏ∈Ｌ∞，θｓｏ渐进趋于θｄｏ．

下面证明 θｓｏ∈Ｌ∞．由≠［（２ｋ＋１）／２］π可
知，Ｔ（θｓｏ）∈Ｌ∞，Ｔ

－１（θｓｏ）∈Ｌ∞，每次估计的 Ｊ^有
界，即 Ｊ^Ｔ（θｓｏ）∈Ｌ∞．由Ｊ为真实的惯性矩阵可知
Ｊ∈Ｌ∞，Ｊ

－１∈Ｌ∞，于是 Ｔ
－１（θｓｏ）Ｊ

－１∈ Ｌ∞．将式
（１１）两边同时从乘以Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１得到

　θ̈ｓｏ＋Ｔ
－１（θｓｏ）Ｊ

－１Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ＝
　　Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１^ＪＴ（θｓｏ）（̈θｄｏ＋ＫＤｅ）＋
　　Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）（̈θｄｏ＋ＫＤｅ）＋
　　Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１ＫｖＴ（θｓｏ）
Ｔ）－１ν， （１３）

分析式（１３）各项，容易验证
　Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）＝ＪΦ（θｓｏ，θｓｏ）＋（Ｔ（θｓｏ）θｓｏ）×·
　　ＪＴ（θｓｏ）＝（Ｌ２）＋（Ｌ∞）
和

　Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）＝Ｊ^Φ（θｓｏ，θｓｏ）＋（Ｔ（θｓｏ）θｓｏ）×·
　　Ｊ^Ｔ（θｓｏ）＝（Ｌ２）＋（Ｌ∞）．

于是得到

·４· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４３卷　



　Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ
－１Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ＝

　　Ｌ∞［（Ｌ２）＋（Ｌ∞）］θｓｏ＝［（Ｌ２）＋（Ｌ∞）］［（Ｌ２）＋
　　（Ｌ∞）］＝（Ｌ１）＋（Ｌ２）＋（Ｌ∞）．

由于 ｅ∈Ｌ２，̈θｄｏ∈Ｌ∞，^Ｊ和ＫＤ正定有界，得到
Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１^ＪＴ（θｓｏ）（̈θｄｏ＋ＫＤｅ）＝
　　 　 （Ｌ∞）＋（Ｌ２）．

因为 θ̈ｄｏ∈Ｌ∞，θｄｏ∈Ｌ∞，于是得到
　Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１Ｎ（^Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）（̈θｄｏ＋ＫＤｅ）＝
　　（Ｌ∞）［（Ｌ２）＋（Ｌ∞）］［（Ｌ２）＋（Ｌ∞）］＝
　　（Ｌ１）＋（Ｌ２）＋（Ｌ∞）．
再看最后一项，得到

　Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ
－１Ｋｖ（Ｔ（θｓｏ）

Ｔ）－１ν＝
　　Ｌ∞［（Ｌ２）＋（Ｌ∞）］＝（Ｌ２）＋（Ｌ∞）．

于是将所得的性质带入式（１３）化简得到
θ̈ｓｏ＝（Ｌ∞）＋（Ｌ２）＋（Ｌ１），

两边同时加上 θｓｏ，有

θｓｏ＝
１
１＋Ｄ｛（Ｌ１）＋（Ｌ２）＋（Ｌ∞）｝．（１４）

其中

Ｄ＝ｄｄｔ．

由前面证得的ｅ∈Ｌ２和已知条件θｄｏ∈Ｌ∞，得
到 θｓｏ＝θｄｏ－ｅ＝（Ｌ∞）＋（Ｌ２）．易知公式（１４）为
引理３里面的一种特殊情形，于是得到 θｓｏ∈Ｌ∞，
进而 ｅ＝θｄｏ－θｓｏ∈Ｌ∞．由θｓｏ、θｓｏ、θｄｏ、̈θｄｏ∈Ｌ∞
并且更新参数珘ｐ（ｔ）＝ｐ－ｐ^∈Ｌ∞，于是得到

珓τ（ｔ）＝Η（θｓｏ，θｓｏ，θｄｏ，̈θｄｏ）珘ｐ（ｔ）∈Ｌ∞，
则由引理２得到ν也渐进趋于零，由前面证明的ｅ
趋于零可知 ｅ＝ν－ＫＤｅ也渐进趋于零．

接下来证明 τ（ｔ）∈ Ｌ∞，由前面证得的 Ｊ^∈
Ｌ∞，θｓｏ、θｓｏ、θｄｏ、̈θｄｏ、ｅ、ｅ∈Ｌ∞，及其 θ̈ｒ、θｒ、ν的定义
可知，根据公式（９）所给出的跟踪控制力矩
Ｌｅｂｅｓｇｕｅ有界，即τ（ｔ）∈Ｌ∞．

最 后 证 明 θ̈ｓｏ ∈ Ｌ∞，由 于 前 面 证 得
Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１存在，所以将公式（４）两边同时左乘
Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ

－１并移项得到

θ̈ｓｏ＝Ｔ
－１（θｓｏ）Ｊ

－１τ－Ｔ－１（θｓｏ）Ｊ
－１

　　　　Ｎ（Ｊ，θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ，
综合τ（ｔ）∈Ｌ∞，Ｔ

－１（θｓｏ）Ｊ
－１∈Ｌ∞和θｓｏ、θｓｏ、

θｄｏ、̈θｄｏ∈Ｌ∞，可以得到 θ̈ｓｏ∈Ｌ∞．至此定理中的
所有结论成立．

注２　定理中特别要求其中１个欧拉角≠
［（２ｋ＋１）／２］π，这是为了保证 Ｔ（θｓｏ）的非奇异
性和Ｔ－１（θｓｏ）的存在及其有界，此时可以保证自
适应控制律（９）～（１０）应用于航天器式（４）（或
者式（１））保证轨迹跟踪偏差闭环渐进收敛．

注３　从控制律式（９）很容易看出，前２项的
系数 θ̈ｒ和 θｒ由系统的转动惯量等主要性能决定，
而第３项ν的系数Ｋｖ为自由参数，仿真表明Ｋｖ的
选取上与系统的转动惯量的量级保持一致而同时

又不至于使得控制力矩发生饱和的情况下可以达

到更好的跟踪效果．
实际上，定理１的结果可以转化为航天器姿

态动力学方程（１）的结果，即
１）ωｓｏ，ωｓｏ∈Ｌ∞；
２）τ∈Ｌ∞ 且ωｓｄ ＝（ωｄｏ－ωｓｏ）→０．
这个结论可以由 ωｓｏ ＝Ｔ（θｓｏ）θｓｏ和 ωｓｏ ＝

Ｔ（θｓｏ）̈θｓｏ＋Φ（θｓｏ，θｓｏ）θｓｏ的关系很容易得出．

３　数值仿真
下面验证本文提出的自适应控制算法，利用

Ｍａｔｌａｂ环境下对某航天器姿态控制系统进行了仿
真研究．

某航天器真实的转动惯量向量化后的标称

值为

ｐ＝［１６００　１２１　８６　２９００　１６　２３５０］Ｔ，
在转动惯量非精确已知的条件下对航天器实

行两次调姿．第一次调姿阶段从０ｓ开始到４００ｓ
结束，使航天器由初始姿态 φ０ ＝１６５°，０ ＝
－５５８°，ψ０＝－３１５°旋转到φ１ ＝０°，１＝０°，
ψ１ ＝０°；第２次调姿阶段从４００ｓ开始到８００ｓ
结束，要求由前一次调姿的末姿态调整到 φ２ ＝
－７０°，２＝３０°，ψ２＝－２０°；并要求两次调姿阶
段初始和调姿后的角速度均为零．由于采用动量
和反作用飞轮来控制姿态，要求控制力矩最大值

不超过 １Ｎ·ｍ．
为了描述动态的跟踪调姿过程，现将期望的

欧拉角运动表示为偏差四元数形式的运动，即航

天器绕１个欧拉轴ξ旋转角度为ｆ，旋转角（ｔ）
服从指数律变化．将期望的欧拉角运动表示为

（ｔ）＝ｆ－ｆｅｘｐ（－βｔ
２）．

其中β＞０刻画了旋转速度．β值越大要求姿态调
整的时间越短，调整过程中最大角速度越大，需要

的最大控制力矩也越大．考虑到航天器有限的控
制力矩，选取了β＝８０×１０－５．根据四元数与欧
拉角的关系可以计算得到期望欧拉角θｄｏ、期望欧
拉角速度 θｄｏ和期望欧拉角加速度 θ̈ｄｏ．
　　选用惯量矩阵的初始估计值由下述随机产生

ｐ１ ＝ｐ（Ｉ６＋００８Ｒ）．
其中Ｒ表示的对角元素是零均值和单位方差的正
态分布的随机数．限于篇幅，本文方法对于初始值
对实际惯量矩阵的偏离程度这里不作细致讨论．
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选取Γ＝Ｉ６，ＫＤ ＝Ｉ３，因为航天器惯量矩阵
二范数近似为２５００，在没有使力矩发生饱和的情
况下选取Ｋｖ＝２０００Ｉ３，并且忽略量测输出所带来
的干扰因素．

图１为模型的参数辨识器给出的转动惯量估
计结果．可以看到，估计转动惯量虽不能准确的估
计实际的转动惯量（这是由于惯量矩阵中 ６个未
知量远大于实际的有效观测量的数目所导致

的［８－１１］），但始终保持有界，这种估计的有界性保

证了跟踪效果．图２给出了航天器在０～４００ｓ和

４００～８００ｓ两次调姿阶段３个欧拉角和３个角速
度的变化情况．图３给出了目标欧拉角和实际欧
拉角偏差及其一阶导数的范数值 ‖ｅ‖２ 和

‖ｅ‖２的变化情况，需要注意的是在第２个阶段
调姿过程中，误差及其导数的范数值分别小于

１０×１０－３和 １０×１０－４，因此在图 ３中并不明
显．图４给出了航天器姿态 ３个控制力矩的情
况，可以看出，在整个调姿过程中控制力矩的最大

值小于０５Ｎ·ｍ，姿态控制执行机构未达到饱
和，说明选取的参数合理的．
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图１　转动惯量估计
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图２　航天器的欧拉角和角速度

　　综合分析各图可以看出利用文中给出的基于
无源理论的自适应控制律，航天器完成了要求的

姿态调整，跟踪效果较好．
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图３　欧拉角及其导数跟踪偏差

４　结　论
本文基于欧拉角的变换研究了具有非线性运

动特性的航天器姿态控制问题，并基于无源性理

论给出了一种自适应控制方案，成功地解决了转

动惯量未知的航天器的姿态跟踪控制问题．通过
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理论分析证明了给出的自适应跟踪控制方法具有

闭环渐进收敛性．通过对某航天器的姿态调整数
值仿真表明该方案可以有效地实现航天器的姿态

跟踪控制．１个突出的优点是，更新系统的惯量
矩阵时，这种自适应控制方法不需要使用周期信

号也无需利用控制力矩的偏差值，而是仅仅依赖

当前的欧拉角偏差信息，因而使用起来更方便

直接．

!

!

!

"

!

#

!$%&

$%'

$%"

$

($%"

($%'

$ !$$ "$$ #$$ '$$ )$$ &$$ *$$ +$$

!,-

!

,

.

/

!

0

1

图４　航天器的控制力矩

　　当然，除了惯性矩阵的不确定性，实际飞行器
的姿态运动过程中还面临着如外界干扰，执行器

饱和及其失效等问题．如何将本文给出的无源自
适应控制方法推广到能够有针对性地解决这些问

题是需要进一步考虑的工作．
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