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摘　 要： 为研究存在外界干扰及未建模动态的挠性航天器姿态跟踪问题，提出了一种基于预设性能方法的自适应姿态跟踪控

制策略．预设性能方法利用性能函数和一种误差变换方式，将系统的跟踪误差限制在预先设定的约束范围内，以保证系统响应

具有期望的超调、收敛速度以及稳态误差．采用径向基函数（ＲＢＦ）神经网络来处理由干扰和附件挠性振荡产生的模型未知动

态．考虑到存在未知的神经网络逼近误差，为减小控制参数选取的保守性，进一步对逼近误差的上界进行自适应估计．结合权

值和逼近误差上界的自适应律，设计了预设性能自适应姿态跟踪控制器．仿真结果表明，使用本方法可以有效补偿干扰及挠性

振动所产生的影响，同时使姿态控制系统获得快速平稳的动态过程和给定的稳态跟踪精度．与未采用预设性能的方法相比，所
提出的方法在收敛速度、跟踪精度与振荡抑制效果等方面均具有较明显的优势，并且对控制器参数选取的依赖性更低．
关键词： 挠性航天器；姿态跟踪控制；预设性能；神经网络；自适应估计

中图分类号： Ｖ４４８．２２ 文献标志码： Ａ 文章编号： ０３６７－６２３４（２０１８）０４－０００１－０７

Ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｄａｐｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ＺＨＡＮＧ Ｃｈａｏ， ＳＵＮ Ｙａｎｃｈａｏ， ＭＡ Ｇｕａｎｇｆｕ， ＬＩ Ｃｈｕａｎｊｉａｎｇ

（Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｈａｒｂｉｎ １５０００１， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａ ｋｉｎｄ ｏｆ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｂａｓｅｄ ａｄａｐｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｃｈｅｍｅ ｉｓ ｄｉｓｃｕｓｓｅｄ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｐｒｏｂｌｅｍ ｗｉｔｈ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ ａｎｄ ｕｎｍｏｄｅｌｅｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ． Ｔｈｅ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｍｅｔｈｏｄ ｕｔｉｌｉｚｅｓ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｅｒｒｏｒ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｉｎｇ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｗｉｔｈｉｎ
ｐｒｅｓｐｅｃｉｆｉｅｄ ｂｏｕｎｄｓ ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｄｅｓｉｒｅｄ ｏｖｅｒｓｈｏｏｔ， ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｒａｔｅ， ａｎｄ ｓｔｅａｄｙ⁃ｓｔａｔｅ ｅｒｒｏｒ． Ｒａｄｉａｌ ｂａｓｉｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎ
（ＲＢＦ） ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅａｌ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｕｎｋｎｏｗｎ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ ａｎｄ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ．
Ｗｈｅｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ｅｘｉｓｔｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｕｎｋｎｏｗｎ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ， ｔｈｅ ｕｐｐｅｒ ｂｏｕｎｄ ｏｆ ｔｈｅ
ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ｆｕｒｔｈｅｒ ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｔｏ ｒｅｄｕｃｅ ｔｈｅ ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅｎｅｓｓ ｉｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ． Ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ
ａｄａｐｔｉｖｅ ｌａｗｓ， ｔｈｅ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｄａｐｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ ｉｓ ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ． Ａ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｓｔｕｄｙ ｏｎ
ａ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｓｙｓｔｅｍ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｅ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ ａｎｄ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ａｐｐｅｎｄａｇｅｓ ｗｈｉｌｅ ｏｂｔａｉｎｉｎｇ ａ ｆａｓｔ ｔｒａｎｓｉｅｎｔ ｐｒｏｃｅｓｓ ａｎｄ ｅｘｐｅｃｔｅｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ． Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ
ｍｅｔｈｏｄ ｗｉｔｈｏｕｔ ｕｓｉｎｇ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ， ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｈａｓ ｏｂｖｉｏｕｓ ａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ，
ｔｒａｃｋｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ， ａｎｄ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ ｗｉｔｈ ｌｏｗｅｒ ｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ； ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ； ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ； ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ； ａｄａｐｔｉｖｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

收稿日期： ２００６－１２－１５
基金项目： 国家自然科学基金 （６１６７３１３５， ６１４０３１０３， ６１６０３１１４）
作者简介： 张　 超（１９８８—），男，博士研究生；

马广富（１９６３—），男，教授，博士生导师；
李传江（１９７８—），男，教授，博士生导师

通信作者： 马广富， ｍａｇｆ＠ ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

　 　 近年来，深空探测、空间碎片清除和在轨服务等

 项目逐渐得到了较大的重视与关注．面对这些复杂

多样的任务，航天器姿态跟踪控制性能将起到至关

重要的作用．除特殊的任务要求以外，复杂的空间环

境、航天器姿态动力学的耦合与高度非线性、大型太

阳帆板等挠性结构存在的振动影响以及严格的性能

指标约束均对控制系统设计提出巨大的挑战，因此

研究可靠性高、性能优良的姿态跟踪控制方法具有

一定的理论价值与工程意义．
面对空间环境以及姿态动力学特性带来的不确

定因素，自适应控制能够通过实时调整自身参数以

适应干扰等不确定性的影响，适用于挠性航天器姿

态跟踪控制系统中．并且可以与其他控制方法相结

合应用，进一步提升处理系统不确定性的能力．文献

［１－２］应用直接自适应控制方法设计了挠性航天器

姿态控制器，使姿态跟踪参考模型输出，该方法不依

赖于航天器惯量以及挠性振动模态信息，具有较强

的鲁棒性．针对敏捷卫星的三轴姿态控制与挠性振

动抑制问题，文献［３］采用了自适应鲁棒控制方法

应对参数不确定性与干扰影响，设计中适当减少待

估计系统参数的数量，以便于进行实时在线控制．基
于滑模控制的方法，文献［４］提出了一种航天器姿态

跟踪控制器，并对控制参数进行自适应估计，有效降

低了模型不确定性对系统性能产生的影响．文献［５］
在存在模型参数不确定性和外界干扰的情况下采用



自适应滑模控制实现了挠性航天器姿态跟踪控制任

务．文献［６］将一种基于自适应方法的积分滑模控制

策略应用于挠性航天器容错控制中，所构造的自适应

滑模控制器可以补偿外界干扰和未知时变故障，增加

了系统的可靠性．神经网络具有较强的自学习和非线

性函数映射能力，因此可用来逼近外界干扰和模型不

确定性信息，并通过自适应调整权值信息，实现对不

确定系统的自适应控制［７］ ．考虑执行机构饱和与部分

失效故障等问题，文献［８］研究了一种挠性航天器姿

态跟踪控制策略，引入单层神经网络处理模型不确定

性，并设计自适应律估计故障的上界．为完成挠性航

天器高精度高稳定度的姿态控制需求，文献［９］采用

ＲＢＦ神经网络估计并补偿非线性耦合、未知干扰和挠

性等不确定性的影响．文献［１０］基于多层神经网络设

计了航天器自适应被动容错控制器，并提出了一种新

型学习算法，增强了神经网络的逼近能力．
在执行某些特定任务时，要求航天器姿态能够

快速且准确的跟踪目标．例如，对某区域或星体快速

定向并拍照．此时则需要姿态控制系统具有期望的

动态过程和高稳态精度．通常情况下所采用的方法

是事先规划姿态运动轨迹再设计控制器进行跟

踪［１１］，或利用全局滑模控制的思想使误差轨迹按期

望情况运行［１２］ ．上述方法虽然可以预先给定姿态的

期望性能，然而最终的姿态跟踪效果取决于控制器

的能 力 或 控 制 增 益 的 大 小． ２００８ 年 希 腊 学 者

Ｂｅｃｈｌｉｏｕｌｉｓ等［１３］ 提出了一种预设性能 （ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ）控制方法．该方法通过引入性能函数与

误差变换，使收敛速度、超调以及跟踪误差获得预先

设定的性能，一定程度上放宽了对控制参数选取的要

求．近年来，预设性能方法在一些领域中得到了广泛

的应用，如挠性关节机器人系统［１４］、伺服系统［１５］、挠
性吸气式高超声速飞行器系统［１６］和随机系统［１７］等．

本文针对挠性航天器的姿态跟踪控制问题，提
出一种基于预设性能方法的自适应神经网络控制

器．采用 ＲＢＦ神经网络逼近未知干扰和挠性振荡等

形成的模型不确定性，并自适应估计逼近误差的上

界，避免需要对其已知的限制条件．采用预设性能方

法，结合误差变换，使系统的姿态跟踪误差具有期望

的动态过程以及稳态响应，并给出完整的自适应控

制器．仿真结果表明，采用所提出的方法可以抑制干

扰和挠性振动产生的影响，同时获得预先设定的期

望姿态跟踪性能．

１　 挠性航天器姿态的数学模型

考虑航天器安装有两块挠性太阳能帆板，则挠

性航天器姿态动力学方程可表示为如下形式［１８］：

Ｊω
· ＋ ω× Ｊω ＋∑ ｌ

（Ｆｓｌη
··

ｌ ＋ ω× Ｆｓｌη
·

ｌ） ＝ ｕ ＋ ｄ，

（１）

η
··

ｌ ＋ ２ξ ｌΩｌη
·

ｌ ＋ Ω２ｌ ηｌ ＋ ＦＴｓｌω
· ＝ ０． （２）

式中：ω ＝ ［ω１ ω２ ω３］ Ｔ∈Ｒ３ 为航天器本体相对

于惯性坐标系的角速度矢量；Ｊ∈Ｒ３×３为整体转动惯

量矩阵；ｕ∈Ｒ３ 为三轴控制力矩矢量；ｄ∈Ｒ３ 为所受

的环境干扰力矩矢量；Ｆｓｌ∈Ｒ３×ｎ为模态振动与本体

转动耦合系数；ｎ 为模态阶数；ηｌ∈Ｒｎ 为挠性模态坐

标；ｌ＝ １、ｌ ＝ ２ 分别为板编号；ξ ｌ、Ωｌ分别为 ｎ 维对角

矩阵，表示挠性附件的模态阻尼比和频率矩阵；符号

ω×为如下的反对称矩阵

ω× ＝
０ － ω３ ω２
ω３ ０ － ω１
－ ω２ ω１ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

　 　 采用 ϑ∈Ｒ３ 表示航天器的三轴姿态角，分别为

滚动角 φ、俯仰角 θ 和偏航角 ψ．考虑航天器作惯性

定向飞行，则在 ｘ－ｙ－ｚ 转序下的姿态运动学方程可

表示为［１９］

φ·

θ·

ψ·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ｃｏｓ ψｓｅｃ θ － ｓｉｎ ψｓｅｃ θ ０
ｓｉｎ ψ ｃｏｓ ψ ０

－ ｃｏｓ ψｔａｎ θ ｓｉｎ ψｔａｎ θ １
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ú
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ωｙ

ωｚ

é
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ê
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ê
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ù

û

ú
ú
ú
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，

（３）

记作 ϑ
· ＝Ｆω．由转换矩阵 Ｆ 的形式可以看出，当 θ ＝

ｐπ ／ ２（ｐ 为奇数）时，会出现奇异，因此考虑姿态角在

（－９０°，９０°）内变化．令 Ｇ ＝ Ｆ－１，则挠性姿态动力学

方程（１）、（２）和欧拉角姿态运动学方程（３）可以转

化为如下的 Ｅｕｌｅｒ⁃Ｌａｇｒａｎｇｅ模型［１８］：

Ｊ∗（ϑ）ϑ
·· ＋ Ｃ（ϑ，ϑ

·
）ϑ
· ＝ ＧＴｕ ＋ Ｄ． （４）

式中： Ｊ∗ （ ϑ） ＝ ＧＴＪＧ， Ｃ （ ϑ， ϑ
·
） ＝ － ＧＴ ［ ＪＧＦ

· ＋

（ＪＧϑ
·
） ×］Ｇ，Ｄ＝ＧＴｄ－ＧＴ∑ｌ［Ｆｓｌ η

··
ｌ＋（Ｇϑ

·
） ×Ｆｓｌη

·
ｌ］．

假设 １　 姿态角 ϑ与姿态角速度 ϑ
·

可测．
假设 ２　 期望姿态角 ϑｄ 及其一阶和二阶导数

已知且有界．
假设 ３　 总干扰 Ｄ 有界，即 Ｄ ≤χ，其中 χ 为未

知正常数．
本文的姿态控制目标可以表述为：设计控制器 ｕ

使系统姿态角ϑ能够跟踪期望姿态角 ϑｄ 并使跟踪误

差 ｅ＝ϑ－ϑｄ 具有预先给定的动态性能及稳态响应情况．

２　 预设性能控制方法

首先给出性能函数的定义．
定义 １［１３］ 　 对于光滑函数 ρ（ ｔ）：Ｒ＋→Ｒ，如果

其满足如下条件：
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１）ρ（ ｔ）单调递减且恒为正；
２）ｌｉｍ

ｔ→¥
ρ（ｔ）＝ ρ¥＞０，则称 ρ（ｔ）为一个性能函数．

通常可将性能函数设计为

ρ（ ｔ） ＝ （ρ０ － ρ¥）ｅ
－ｋｔ ＋ ρ¥， （５）

式中 ρ０、ρ¥、ｋ 分别为预先给定的正常数．
利用性能函数可以将跟踪误差表示为：
－ δｉρｉ（ ｔ） ＜ ｅｉ（ ｔ） ＜ ρｉ（ ｔ）， ｅｉ（０） ≥ ０；
－ ρｉ（ ｔ） ＜ ｅｉ（ ｔ） ＜ δｉρｉ（ ｔ）， ｅｉ（０） ＜ ０． （６）

式中 ｅｉ （ ｔ）， ｉ ＝ １， ２， ３ 为航天器三轴姿态误差，
０≤δｉ≤１．根据性能函数（５）和式（６）的形式可知，如
果跟踪误差初值满足 ０≤ ｅｉ（０） ＜ρｉ（０），则参数 ｋｉ

限制了跟踪误差的最小收敛速率，而 ρｉ¥给定了允许

的稳态跟踪误差的上界，同时系统响应的超调不会

超过 δｉρｉ（ ｔ） ．因此，设计适当的性能函数 ρｉ（ ｔ）及 δｉ
即可获得期望的系统误差响应．图 １ 给出了在性能

函数 ρ（ ｔ）及参数 δ 约束下误差响应曲线的范例．

δρ0
δρ(t)

-ρ(t)

0

ρ0

e(0)

ρ∞

0

-ρ∞

e(0)

-ρ0

t/s

t/s

-δρ(t)

ρ(t)e(t)

-δρ0

e(t)

(a)e(0)≥0

(b)e(0)＜0
图 １　 预设跟踪误差响应曲线范例

Ｆｉｇ．１　 Ａｎ ｅｘａｍｐｌｅ ｏｆ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｃｕｒｖｅ
为解决由式（６）表示的预设性能控制问题，采

用一种误差变换方式将约束下的跟踪控制问题转化

为无约束的稳定控制问题．定义函数 Ｓｉ（εｉ），具有以

下性质．
性质 １　 Ｓｉ（εｉ）光滑且严格单调递增．

性质 ２　
－δｉ＜Ｓｉ（εｉ）＜１，　 ｅｉ（０）≥０；
－１＜Ｓｉ（εｉ）＜δｉ，　 ｅｉ（０）＞０．

性质 ３　

ｌｉｍ
εｉ→－¥

Ｓｉ（εｉ）＝ －δｉ

ｌｉｍ
εｉ→＋¥

Ｓｉ（εｉ）＝ １

ü

þ

ý
ïï

ïï
，　 ｅｉ（０）≥０．

ｌｉｍ
εｉ→－¥

Ｓｉ（εｉ）＝ －１

ｌｉｍ
εｉ→＋¥

Ｓｉ（εｉ）＝ δｉ

ü

þ

ý
ïï

ïï
，　 ｅｉ（０）＜０．

其中 εｉ∈（－¥，＋¥）称为变换误差．满足上述条件的

一个函数 Ｓｉ（εｉ）由下式给出：

Ｓｉ（εｉ） ＝

ｅεｉ － δｉｅ
－εｉ

ｅεｉ ＋ ｅ －εｉ
，　 ｅｉ（０） ≥ ０；

δｉｅεｉ － ｅ
－εｉ

ｅεｉ ＋ ｅ －εｉ
，　 ｅｉ（０） ＜ ０．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（７）

　 　 根据 Ｓｉ（εｉ）的特性，式（６）可等价表示为

ｅｉ（ ｔ） ＝ ρｉ（ ｔ）Ｓｉ（εｉ），
因为 Ｓｉ（εｉ）是严格单调递增的，所以存在反函数为

εｉ ＝ Ｓ －１
ｉ

ｅｉ（ ｔ）
ρｉ（ ｔ）

æ

è
ç

ö

ø
÷ ． （８）

　 　 如果能够控制 εｉ 有界，则可以保证式（６）成立，
进而在性能函数 ρｉ（ ｔ）的约束下使跟踪误差达到期

望目标．此时系统（４）的跟踪控制问题便转化为以 εｉ

为变量的闭环系统的稳定控制问题．
考虑 Ｓｉ（εｉ）取式（７）的形式，则有

εｉ ＝ Ｓ －１
ｉ

ｅｉ（ ｔ）
ρｉ（ ｔ）

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝

１
２
ｌｎ

ｚｉ ＋ δｉ
１ － ｚｉ

，　 ｅｉ（０） ≥ ０；

１
２
ｌｎ

ｚｉ ＋ １
δｉ － ｚｉ

，　 ｅｉ（０） ＜ ０．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（９）
式中 ｚｉ ＝ ｅｉ（ ｔ） ／ ρｉ（ ｔ）．

注 １　 由式（９）知，对于 ｅｉ（０）＝ ０ 的情况，δｉ 不
能取为零．因为当 δｉ ＝ ０ 时，将会使变换误差初值

εｉ（０）趋近于无穷．
令 εｉ 对时间 ｔ 求导可得

ε·ｉ ＝
∂Ｓ －１

ｉ

∂ｚｉ
·ｚ·ｉ ＝

∂Ｓ －１
ｉ

∂ｚｉ
·

ｅ·ｉρｉ － ｅｉρ
·
ｉ

ρｉ·ρｉ

＝ ｒｉ ｅ·ｉ －
ｅｉρ
·
ｉ

ρｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

式中 ｒｉ ＝（∂Ｓ
－１
ｉ ／ ∂ｚｉ）·（１ ／ ρｉ）可通过式（９）计算获

得，由于（∂Ｓ－１ｉ ／ ∂ｚｉ）＞０和 ρｉ（ ｔ）＞０ 可知 ｒｉ 恒大于零，
且只要误差 ｅｉ（ ｔ）的轨迹严格限制在式（６）的范围

内，则 ｒｉ 有界即满足 ｒ＿＜ｒｉ＜ｒ
－，ｒ＿ 和 ｒ－ 为正常数．

进一步求 εｉ 对时间 ｔ 的二阶导数有

ε
··

ｉ ＝ ｒ·ｉ ｅ·ｉ －
ｅｉρ
·
ｉ

ρｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ｒｉ ｅ

··
ｉ －

ｅ·ｉρ
·
ｉρｉ ＋ ｅｉ ρ

··
ｉρｉ － ｅｉρ

·２
ｉ

ρ２ｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝

ｒ·ｉ ｅ·ｉ －
ｅｉρ
·
ｉ

ρｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ － ｒｉ

ｅ·ｉρ
·
ｉρｉ ＋ ｅｉ ρ

··
ｉρｉ － ｅｉρ

·２
ｉ

ρ２ｉ
＋

ｒｉ（ϑ
··

ｉ － ϑ
··
ｄｉ），

式中 ϑｉ、ϑｄｉ（ ｉ＝ １，２，３）分别为航天器三轴的姿态角

和期望姿态角．
取误差变量 ｓ∈Ｒ３ 为如下形式：

ｓ ＝ λε ＋ ε
·
， （１０）

式中 ε＝［ε１，ε２，ε３］ Ｔ，λ＝ｄｉａｇ［λ１，λ２，λ３］＞０为待设
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计参数．考虑到模型（４）可化为

ϑ
·· ＝ － Ｊ∗－１（ϑ）Ｃ（ϑ，ϑ

·
）ϑ
· ＋ Ｊ∗－１（ϑ）ＧＴｕ ＋ Ｊ∗－１（ϑ）Ｄ，

记 Ａ＝ －Ｊ∗－１（ϑ） Ｃ（ϑ，ϑ
·
） ϑ
·
，Ｂ ＝ Ｊ∗－１（ϑ） ＧＴ，Ｄ

— ＝
Ｊ∗－１（ϑ）Ｄ．进而有

ｓ
· ＝ λε

· ＋ ε
·· ＝ Ｖ ＋ Ｒ（Ａ ＋ Ｂｕ ＋ Ｄ

—
） ． （１１）

式中：Ｖ＝［ｖ１，ｖ２，ｖ３］ Ｔ ．

ｖｉ ＝ （λｉｒｉ ＋ ｒ
·
ｉ） ｅ·ｉ －

ｅｉρ
·
ｉ

ρｉ
æ

è
ç

ö

ø
÷ － ｒｉ·

ｅ·ｉρ
·
ｉρｉ ＋ ｅｉρ

··
ｉρｉ － ｅｉρ

·２
ｉ

ρ２ｉ
－ ｒｉϑ

··
ｄｉ，

ｉ＝ １，２，３，Ｒ＝ｄｉａｇ［ ｒ１，ｒ２，ｒ３］ ．如果设计控制器 ｕ 使 ｓ

有界，则根据式（１０）可得 ε和 ε
·
有界．

３　 自适应姿态跟踪控制器设计

系统（１１）中存在不确定非线性项 Ｄ
—
，采用 ＲＢＦ

神经网络进行逼近，即［２０］

Ｄ
— ＝ Ｗ∗Ｔｈ（ｘ） ＋ μ．

式中：ｘ∈Ωｘ⊂Ｒｑ 为神经网络输入向量；ｈ （ｘ） ＝
［ｈ１（ｘ），ｈ２（ｘ），…，ｈｊ（ｘ），…，ｈｍ（ｘ）］Ｔ∈Ｒｍ．其中 ｍ 为

网络隐层节点数，ｈｊ（ｘ）通常采用高斯基函数的形式，有

ｈ ｊ（ｘ） ＝ ｅｘｐ（ －
ｘ － ｃ ｊ

２

２ｂ２ｊ
），ｊ ＝ １，２，…，ｍ．

式中：ｃ ｊ 为网络中第 ｊ 个节点的中心向量， ｃ ｊ ＝
［ｃｊ１，ｃｊ２，…，ｃｊｑ］ Ｔ；ｂ ｊ ＞ ０ 为节点 ｊ 的基宽值． Ｗ∗ ＝
［Ｗ∗

１ ，Ｗ∗
２ ，Ｗ∗

３ ］∈Ｒｍ×３网络的理想权值阵；μ∈Ｒ３

为逼近误差，且满足 μ ≤μ∗，μ∗为未知的正常数．
对于权值矩阵 Ｗ∈Ｒｍ×３，理想情况的 Ｗ∗定义为

Ｗ∗ ＝ ａｒｇ ｍｉｎ
Ｗ∈Ｒｍ×３

{ ｓｕｐ
ｘ∈Ωｘ

Ｄ
— － ＷＴｈ（ｘ） } ．

　 　 将神经网络输入取为 ｘ＝［ｅＴ，ｅ
·Ｔ］ Ｔ，则不确定项

Ｄ
—

的估计可以写为

Ｄ—^ ＝ Ｗ＾ Ｔｈ（ｘ），
式中 Ｗ＾ ＝［Ｗ＾ １，Ｗ

＾
２，Ｗ

＾
３］为权值矩阵 Ｗ∗的估计．

综合以上分析过程，并考虑到逼近误差的上界

μ∗未知，提出如下自适应控制器：

ｕ ＝ Ｂ －１（ － Ａ － Ｒ －１Ｖ － Ｄ
—^ － μ＾ ２ ｓ

μ＾ ｓ ＋ σ
－ Ｋｓ），

（１２）

Ｗ＾
·

ｉ ＝ τｗｉ［ｓｉｈ（ｘ） － βＷ＾ ｉ］，ｉ ＝ １，２，３， （１３）

μ^
·
＝ τμ（ ｓ － γμ＾ ） ． （１４）

式中：μ＾ 为对逼近误差上界 μ∗的估计；Ｋ＞０，σ＞０，
τｗｉ＞０，β＞０，τμ＞０，γ＞０ 分别为待设计的控制参数及

自适应增益．给出如下定理．
定理 １　 考虑挠性航天器姿态控制系统（４），通

过误差变换（８）化为误差系统（１１），如果将控制器

ｕ 设计为式（１２）的形式并采用式（１３）、（１４）的自适

应律，则变换误差 εｉ 一致最终有界，且跟踪误差 ｅｉ
满足预设性能约束式（６）．

证明　 因为矩阵 Ｒ 对称正定且 ｒｉ 有界，可以选

取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｌ ＝ １
２
ｓＴＲ －１ｓ ＋ １

２
ｔｒ（Ｗ ＴΓ－１

ｗ Ｗ ） ＋ １
２
· １

τμ
μ～ ２ ．

式中：Ｗ ＝Ｗ＾ －Ｗ∗、μ～ ＝μ＾ －μ∗分别为相应的估计误差，
Γｗ ＝ｄｉａｇ［τｗ１，τｗ２，τｗ３］ ．对 Ｌ 求导并代入式（１１）、控
制器（１２）和自适应律（１３）、（１４）可得

Ｌ
·
＝ ｓＴＲ－１ｓ

· ＋ ｔｒ（Ｗ ＴΓ－１
ｗ Ｗ 

·

） ＋ １
τμ
μ～ μ～
·
＝

ｓＴＲ－１［Ｖ ＋ Ｒ（Ａ ＋ Ｂｕ ＋ Ｄ
—
）］ ＋∑

３

ｉ ＝ １

１
τｗｉ

Ｗ Ｔｉ Ｗ
＾
·

ｉ ＋

１
τμ
μ～ μ＾
·

＝ ｓＴ［ －Ｗ Ｔｈ（ｘ） ＋ μ － μ＾ ２ ｓ
μ＾ ｓ ＋ σ

－ Ｋｓ］ ＋

∑
３

ｉ ＝ １
Ｗ
～
Ｔ
ｉ ［ｓｉｈ（ｘ） － βＷ＾ ｉ］ ＋ μ～（ ｓ － γμ＾ ）≤－ ｓＴＫｓ ＋

ｓ μ＾ － μ＾ ２ ｓ ２

μ＾ ｓ ＋ σ
－ β∑

３

ｉ ＝ １
Ｗ Ｔｉ Ｗ

＾
ｉ － γμ～μ＾ ． （１５）

　 　 应用 Ｙｏｕｎｇ不等式有：

－ β∑
３

ｉ ＝ １
Ｗ
～
Ｔ
ｉ Ｗ
＾

ｉ ≤－ １
２
β∑
３

ｉ ＝ １
Ｗ
～
Ｔ
ｉ Ｗ

～

ｉ ＋
１
２
β∑
３

ｉ ＝ １
Ｗ∗Ｔ

ｉ Ｗ∗
ｉ ，

　 　 　 　 　 － γμ～μ＾ ≤－ １
２
γμ～ ２ ＋ １

２
γμ∗２ ．

　 　 根据自适应律（１４）可知 μ＾ ＞０，所以有

ｓ μ＾ － μ＾ ２ ｓ ２

μ＾ ｓ ＋ σ
＝ （μ

＾ ｓ ）·σ
μ＾ ｓ ＋ σ

＜ σ．

进一步化简式（１５）得

　 　 　 Ｌ
·
≤ － ｓＴＫｓ － １

２
β∑３

ｉ ＝ １
Ｗ Ｔｉ Ｗ ｉ －

１
２
γμ～ ２ ＋

１
２
β∑

３

ｉ ＝ １
Ｗ∗Ｔ

ｉ Ｗ∗
ｉ ＋ １

２
γμ∗２ ＋ σ．

　 　 令 κ ＝ ０．５β∑
３

ｉ ＝ １
Ｗ∗Ｔ

ｉ Ｗ∗
ｉ ＋ ０．５γμ∗２ ＋ σ，则可知当

ｓ ＞ κ ／ λｍｉｎ（Ｋ） 或 Ｗ ｉ ＞ ２κ ／ β 或 μ～ ＞

２κ ／ γ 时，可以得到 Ｌ
·
≤０，因此变量 ｓ、估计误差矩阵

Ｗ ｉ 和估计误差 μ～ 一致最终有界，且分别收敛于集合：

Ν１ ＝ ｛ｓ∈ Ｒ３： ｓ ≤ κ ／ λｍｉｎ（Ｋ） ｝，

Ν２ ＝ ｛Ｗ ｉ ∈ Ｒｍ： Ｗ ｉ≤ ２κ ／ β ｝，

Ν３ ＝ ｛μ
～ ∈ Ｒ： μ～ ≤ ２κ ／ γ ｝，

其中 λｍｉｎ（Ｋ）为矩阵 Ｋ 的最小特征值．进而有变换误

·４· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ５０卷　



差 εｉ 一致最终有界，且收敛于

Ν４ ＝ ｛εｉ ∈ Ｒ： εｉ ≤ κ ／ λｍｉｎ（Ｋ） ／ λ ｉ｝ ．
　 　 再根据函数 Ｓｉ（εｉ）的性质，可得约束式（６），即
挠性航天器姿态控制系统（４）的跟踪误差 ｅｉ 获得预

先指定的动态性能及稳态响应．证毕．

４　 仿真分析

为验证本文所设计控制方法的有效性，将其应

用到某挠性航天器姿态模型中进行仿真验证．截取

两挠性帆板的前 ４ 阶模态，相应的姿态模型参数及

姿态初值见表 １．
表 １　 仿真参数

Ｔａｂ．１　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

Ｊ ／ （ｋｇ·ｍ２）

４２０．８ ３．６ －４．２
３．６ ４１０．６ ９．４
－４．２ ９．４ ６９０．７

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

Ωｉ ／ （ ｒａｄ·ｓ－１） ｄｉａｇ［０．３７９；１．０４２；１．３３１；２．２２６］×２π

ξｉ ｄｉａｇ［０．００５；０．００５；０．００５；０．００５］

Ｆｓ１ ／

（ｋｇ１ ／ ２·ｍ）

２．６２ －１．２４×１０－３ －８．２０×１０－４ ６．４４×１０－１

６．８９×１０－３ １．２４×１０－１ ４．３７×１０－１ ６．２６×１０－３

－３．４４×１０－３ －２．７３ －５．０８×１０－２ ３．２９×１０－３
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（ｋｇ１ ／ ２·ｍ）
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－６．８９×１０－３ －１．２４×１０－１ －４．３７×１０－１ －６．２６×１０－３

３．４４×１０－３ ２．７３ ５．０８×１０－２ －３．２９×１０－３
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ϑ０ ／ （ °） ［０．２５，０．１５，－０．２０］ Ｔ

ϑ
·
０ ／ （（°）·ｓ－１） ［０．０２，０．０１，－０．０２］ Ｔ

　 　 将 ｄ 当作 ５００ ｋｍ轨道附近的环境干扰力矩，记 ｎ０
为轨道角速度（ｎ０≈０．００１ １ ｒａｄ ／ ｓ），则ｄ（Ｎｍ）可以假设为

ｄ ＝ ０．００４ ５ ［ｃｏｓ ｎ０ｔ ＋ １，ｃｏｓ ｎ０ｔ ＋ ｓｉｎ ｎ０ｔ，ｓｉｎ ｎ０ｔ ＋ １］Ｔ．
　 　 姿态角 ϑ需要跟踪的期望轨迹取 ϑｄ（°）为

ϑｄ ＝ ［０．５ｓｉｎ ０．１ｔ，ｓｉｎ ０．１ｔ， － ０．５ｓｉｎ ０．１ｔ］ Ｔ ．
　 　 要求系统稳态控制精度达到 ０．００５ °．考虑将三

轴姿态预期的跟踪控制性能设计为：１） 稳态跟踪误

差不超过 ０．００５°；２） 最小收敛速度限制为 ｅ－０．１５ｔ；
３）系统响应无超调．据此可以确定性能函数 ρｉ（ ｔ）和
δｉ 的取值，见表 ２．

注 ２　 系统的收敛速度理论上可以设定为任意

快，然而过快的收敛速度需要执行机构提供很大的控

制力矩作用．因此，应根据实际的任务需求合理进行选取．
表 ２　 性能参数取值

Ｔａｂ．２　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅｓ

参数 ρｉ０ ／ （°） ρｉ¥ ／ （°） ｋｉ δｉ

数值 ０．３ ０．００５ ０．１５ ０

　 　 控制器参数选取为 λ＝ｄｉａｇ［０．１２５，０．１２５，０．１２５］、

Ｋ＝ｄｉａｇ［０．５，０．１，０．５］、σ ＝ ０．０１；自适应增益选取为

τｗｉ ＝τμ ＝０．５、β＝γ＝０．０１；将 ＲＢＦ神经网络隐含层的节

点个数取为 ｊ ＝ ７，高斯基函数的中心表示为 ｃ ＝
［ｃ１，…，ｃｊ，…，ｃ７］，取值如下式所示，基宽 ｂｊ ＝０．１．

ｃ＝

－０．２５ －０．１７ －０．０８ ０ ０．０８ ０．１７ ０．２５
－０．１５ －０．１０ －０．０５ ０ ０．０５ ０．１０ ０．１５
－０．２０ －０．１３ －０．０７ ０ ０．０７ ０．１３ ０．２０
－０．０３ －０．０２ －０．０１ ０ ０．０１ ０．０２ ０．０３
－０．１５ －０．１０ －０．０５ ０ ０．０５ ０．１０ ０．１５
－０．０３ －０．０２ －０．０１ ０ ０．０１ ０．０２ ０．０３
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　 　 仿真结果如图 ２～９所示．图 ２～４ 给出了应用本

文预设性能自适应跟踪控制器（１２） ～ （１４）的三轴

姿态跟踪误差曲线，图中记为“ＰＰＡＴＣ”．
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图 ２　 滚动轴姿态跟踪误差 ｅ１
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图 ３　 俯仰轴姿态跟踪误差 ｅ２
Ｆｉｇ．３　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｅ２ ｏｆ ｐｉｔｃｈ ａｘｉｓ
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图 ４　 偏航轴姿态跟踪误差 ｅ３
Ｆｉｇ．４　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｅ３ ｏｆ ｙａｗ ａｘｉｓ

为了进行对比研究，同时给出在相同控制器形式

及控制参数下未采用预设性能方法的仿真结果，称该

控制器为自适应跟踪控制器，由下式给出，记为“ＡＴＣ”．

ｕ ＝ Ｂ －１（ － Ａ ＋ ϑ··ｄ － λｅ· － Ｄ—^ － μ＾ ２
ｓｅ

μ＾ ｓｅ ＋ σ
－ Ｋｓｅ），
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Ｗ
·^

ｉ ＝ τｗｉ［ ｓｅｉｈ（ｘ） － βＷ＾ ｉ］，ｉ ＝ １，２，３，

μ^
·
＝ τμ（ ｓｅ － γμ＾ ），

式中，ｓｅ ＝［ ｓｅ１，ｓｅ２，ｓｅ３］ Ｔ ＝λｅ＋ｅ
·．

从图 ２～４ 可以看出，本文所提出的 ＰＰＡＴＣ 方

法三轴姿态跟踪误差均保持在预先设定的由性能函

数确定的界内，并获得了良好的动态过程以及期望

的稳态控制精度．而在相同参数取值下，ＡＴＣ 方法姿

态跟踪误差曲线存在较明显的振动且三轴的稳态控

制精度不能满足指标要求．表明预设性能方法的引

入不仅可以预先设定系统指标，使跟踪误差按期望要

求变化，还可以减小对控制器参数选取的依赖性．
图 ５～８分别给出了 ＰＰＡＴＣ 方法作用下的姿态

角、姿态角速度、控制力矩和帆板 １ 的模态坐标．可
以看出，系统的姿态及姿态角速度均具有良好的跟

踪性能，且帆板的挠性振动得到了抑制．
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图 ５　 采用 ＰＰＡＴＣ 方法的姿态角
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图 ６　 采用 ＰＰＡＴＣ 方法的姿态角速度
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图 ７　 采用 ＰＰＡＴＣ 方法的控制力矩

Ｆｉｇ．７　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅｓ ｏｆ ＰＰＡＴＣ ｍｅｔｈｏｄ

　 　 为进一步说明本文方法对控制参数的选取具有

较小的依赖性，将控制增益 Ｋ、自适应增益 τｗｉ和 τμ 取

为原来的 ０．５ 倍进行仿真，得到的误差曲线如图 ９～
１１所示．与图 ２～４相比较可以看出，将控制增益与自

适应增益减小后，ＡＴＣ方法姿态跟踪精度有所降低且

振动加剧，而 ＰＰＡＴＣ 方法得到的控制性能变化不大

且仍能满足预先给定的性能指标．由此可知，预设性

能方法降低了对控制增益大小的要求．
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图 ８　 帆板 １ 的模态坐标
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图 ９　 降低增益后的滚动轴姿态跟踪误差 ｅ１
Ｆｉｇ．９　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｅ１ ｏｆ ｒｏｌｌ ａｘｉｓ ａｆｔｅｒ ｒｅｄｕｃｉｎｇ ｔｈｅ
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图 １０　 降低增益后的俯仰轴姿态跟踪误差 ｅ２
Ｆｉｇ．１０　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｅ２ ｏｆ ｐｉｔｃｈ ａｘｉｓ ａｆｔｅｒ ｒｅｄｕｃｉｎｇ ｔｈｅ
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图 １１　 降低增益后的偏航轴姿态跟踪误差 ｅ３
Ｆｉｇ．１１　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ｅ３ ｏｆ ｙａｗ ａｘｉｓ ａｆｔｅｒ ｒｅｄｕｃｉｎｇ ｔｈｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｇａｉｎ
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５　 结　 论

１）所提出的方法借助于预设性能的设计思路，
可以预先给定姿态跟踪误差的最小收敛速度、最大

超调和稳态精度，以保证系统性能．
２）采用神经网络逼近与补偿未知干扰及挠性

振动未建模动态，并引入对逼近误差上界的自适应

估计，从而构成自适应控制器以保证系统稳定，同时

一定程度减小了对未知上界的依赖．
３）通过仿真对比分析，证明了该控制器可以有

效抑制干扰及挠性振动的影响，使系统获得期望的

姿态跟踪性能，并且对控制参数选取的依赖性较低．

参考文献

［１］ 刘敏， 徐世杰， 韩潮． 挠性航天器的退步直接自适应姿态跟踪

控制［Ｊ］ ． 航空学报， ２０１２， ３３（９）： １６９７－１７０５．
ＬＩＵ Ｍｉｎ， ＸＵ Ｓｈｉｊｉｅ， ＨＡＮ Ｃｈａｏ． Ｄｉｒｅｃｔ ａｄａｐｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ［ Ｊ］ ．
Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１２， ３３ （ ９）： １６９７ －
１７０５．

［２］ 刘敏， 徐世杰， 韩潮． 挠性航天器姿态机动直接自适应主动振

动控制［Ｊ］ ． 北京航空航天大学学报， ２０１３， ３９（３）： ２８５－２８９．
ＤＯＩ： １０．１３７００ ／ ｊ．ｂｈ．１００１－５９６５．２０１３．０３．０２０．
ＬＩＵ Ｍｉｎ， ＸＵ Ｓｈｉｊｉｅ， ＨＡＮ Ｃｈａｏ． Ａｃｔｉｖｅ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ
ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｎｅｕｖｅｒ ｏｆ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｖｉａ ｄｉｒｅｃｔ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｔｈｏｄ ［ Ｊ ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１３， ３９（３）： ２８５－２８９． ＤＯＩ： １０．１３７００ ／ ｊ．ｂｈ．１００１－
５９６５．２０１３．０３．０２０．

［３］ ＡＺＡＤＩ Ｍ， ＦＡＺＥＬＺＡＤＥＨ Ｓ Ａ， ＥＧＨＴＥＳＡＤ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ
ｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ ａｎｄ ａｄａｐｔｉｖｅ⁃ｒｏｂｕｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｓｍａｒｔ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｗｉｔｈ ｔｈｒｅｅ ａｘｅｓ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ［ Ｊ］ ． Ａｃｔａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ， ２０１１， ６９（５ ／
６）： ３０７－３２２． ＤＯＩ： １０．１０１６ ／ ｊ．ａｃｔａａｓｔｒｏ．２０１１．０４．００１．

［４］ ＨＵ Ｑｉｎｇｌｅｉ． Ｒｏｂｕｓｔ ａｄａｐｔｉｖｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｄａｍｐｉｎｇ ｏｆ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｓｕｂｊｅｃｔ ｔｏ ｕｎｋｎｏｗｎ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ａｎｄ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ［ Ｊ］ ． Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ
Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２０１２， ３４ （ ４）： ４３６ － ４４７． ＤＯＩ： １０．
１１７７ ／ ０１４２３３１２１０３９４０３３．

［５］ 苗双全， 丛炳龙， 刘向东． 基于输入成形的挠性航天器自适应

滑模控制［Ｊ］ ． 航空学报， ２０１３， ３４（８）： １９０６－１９１４． ＤＯＩ： １０．
７５２７ ／ Ｓ１０００－６８９３．２０１３．０３２２．
ＭＩＡＯ Ｓｈｕａｎｇｑｕａｎ， ＣＯＮＧ Ｂｉｎｇｌｏｎｇ， ＬＩＵ Ｘｉａｎｇｄｏｎｇ． Ａｄａｐｔｉｖｅ
ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｏｎ ｉｎｐｕｔ ｓｈａｐｉｎｇ［Ｊ］ ． Ａｃｔａ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１３， ３４ （ ８）： １９０６ － １９１４．
ＤＯＩ： １０．７５２７ ／ Ｓ１０００－６８９３．２０１３．０３２２．

［ ６ ］ ＨＵ Ｑｉｎｇｌｅｉ， ＸＩＡＯ Ｂｉｎｇ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ｆａｕｌｔ ｔｏｌｅｒａｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｓｉｎｇ
ｉｎｔｅｇｒａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｗｉｔｈ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
［Ｊ］ ． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｙｓｔｅｍｓ Ｓｃｉｅｎｃｅ， ２０１２， ４４ （ １２）：
２２７３－２２８６． ＤＯＩ： １０．１０８０ ／ ００２０７７２１．２０１２．７０２２３６．

［７］ 孙延超， 李传江， 姚俊羽， 等． 无需相对速度信息的多 Ｅｕｌｅｒ⁃
Ｌａｇｒａｎｇｅ系统自适应神经网络包含控制 ［ Ｊ］ ． 控制与决策，
２０１６， ３１（４）： ６９３－７００． ＤＯＩ： １０．１３１９５ ／ ｊ．ｋｚｙｊｃ．２０１５．０１９８．
ＳＵＮ Ｙａｎｃｈａｏ， ＬＩ Ｃｈｕａｎｊｉａｎｇ， ＹＡＯ Ｊｕｎｙｕ， ｅｔ ａｌ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ｎｅｕｒａｌ⁃
ｎｅｔｗｏｒｋ ｃｏｎｔａｉｎｍｅｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｍｕｌｔｉｐｌｅ Ｅｕｌｅｒ⁃Ｌａｇｒａｎｇｅ ｓｙｓｔｅｍｓ
ｗｉｔｈｏｕｔ ｕｓｉｎｇ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］ ． Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｅｃｉｓｉｏｎ，
２０１６， ３１（４）： ６９３－７００． ＤＯＩ： １０．１３１９５ ／ ｊ．ｋｚｙｊｃ．２０１５．０１９８．

［８］ ＸＩＡＯ Ｂｉｎｇ， ＨＵ Ｑｉｎｇｌｅｉ， ＺＨＡＮＧ Ｙｏｕｍｉｎ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ
ｆａｕｌｔ ｔｏｌｅｒａｎｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｕｎｄｅｒ

ａｃｔｕａｔｏｒ ｓａｔｕｒａｔｉｏｎ ［ Ｊ ］ ． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１２， ２０（６）： １６０５－１６１２． ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ｔｃｓｔ．２０１１．
２１６９７９６．

［９］ ＺＨＯＮＧ Ｃｈｅｎｘｉｎｇ， ＧＵＯ Ｙｕ， ＹＵ Ｚｈｅｎ． Ａ ｓｅｌｆ⁃ａｄｊｕｓｔｉｎｇ ｓｌｉｄｉｎｇ⁃
ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＲＢＦ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ａｔｔｉｔｕｄｅ［Ｃ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ
Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ａｎｄ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ （ ＩＣＩＡ ）． Ｙｉｎｃｈｕａｎ， Ｃｈｉｎａ： ＩＥＥＥ，
２０１３： ２０７－２１２． ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ｉｃｉｎｆａ．２０１３．６７２０２９７．

［１０］ＦＡＺＬＹＡＢ Ａ Ｒ，ＳＡＢＥＲＩ Ｆ Ｆ， ＫＡＢＧＡＮＩＡＮ Ｍ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｆｏｒ ａ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ ｉｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｃｅ ｏｆ
ｕｎｋｎｏｗｎ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ ａｎｄ ａｃｔｕａｔｏｒ ｆａｕｌｔｓ［ Ｊ］ ． Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ
Ｓｐａｃｅ Ｒｅｓｅａｒｃｈ， ２０１６， ５７ （ １）： ３６７ － ３７７． ＤＯＩ： １０． １０１６ ／ ｊ． ａｓｒ．
２０１５．１０．０２６．

［１１］孙延超． 挠性卫星姿态快速机动算法研究［Ｄ］． 哈尔滨：哈尔滨

工业大学， ２０１２．
ＳＵＮ Ｙａｎｃｈａｏ． Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｎ ｒａｐｉｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｎｅｕｖｅｒ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｄ］． Ｈａｒｂｉｎ： Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１２．

［１２］ＺＨＡＮＧ Ｃｈａｏ， ＳＵＮ Ｙａｎｃｈａｏ， ＭＡ Ｇｕａｎｇｆｕ， ｅｔ ａｌ． Ｇｌｏｂａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ
ｍｏｄｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｗｉｔｈ ａ ｒｏｔａｔｉｎｇ ａｎｔｅｎｎａ
［Ｃ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ３４ｔｈ Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＣＣＣ）．
Ｈａｎｇｚｈｏｕ， Ｃｈｉｎａ： ＩＥＥＥ， ２０１５： ５３３７－５３４１． ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ｃｈｉｃｃ．
２０１５．７２６０４７３．

［１３］ＢＥＣＨＬＩＯＵＬＩＳＣ Ｐ， ＲＯＶＩＴＨＡＫＩＳ Ｇ Ａ． Ｒｏｂｕｓｔ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ
ｆｅｅｄｂａｃｋ ｌｉｎｅａｒｉｚａｂｌｅ ＭＩＭＯ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［ Ｊ］ ． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２００８，
５３（９）： ２０９０－２０９９． ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ｔａｃ．２００８．９２９４０２．

［１４］ＫＯＳＴＡＲＩＧＫＡＡ Ｋ， ＤＯＵＬＧＥＲＩ Ｚ， ＲＯＶＩＴＨＡＫＩＳ Ｇ Ａ． Ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｊｏｉｎｔ ｒｏｂｏｔｓ ｗｉｔｈ ｕｎｋｎｏｗｎ ｄｙｎａｍｉｃｓ
ａｎｄ ｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ ［ Ｃ ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｒｏｂｏｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ ＩＣＲＡ）． Ｓａｉｎｔ Ｐａｕｌ， ＭＮ：
ＩＥＥＥ， ２０１２： ５３６５－５３７０． ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ＩＣＲＡ．２０１２．６２２４６４２．

［１５］ＮＡ Ｊｉｎｇ， ＣＨＥＮ Ｑｉａｎｇ， ＲＥＮ Ｘｕｅｍｅｉ， ｅｔ ａｌ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｍｏｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｓｅｒｖｏ ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ ｗｉｔｈ ｆｒｉｃｔｉｏｎ
ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ ［ Ｊ ］ ． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，
２０１４， ６１（１）： ４８６－４９４． ＤＯＩ： １０．１１０９ ／ ｔｉｅ．２０１３．２２４０６３５．

［１６］ＢＵ Ｘｉａｎｇｗｅｉ， ＷＵ Ｘｉａｏｙａｎ， ＺＨＵ Ｆｕｊｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｎｏｖｅｌ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｎｅｕｒａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｉｒ⁃ｂｒｅａｔｈｉｎｇ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｖｅｈｉｃｌｅ ｗｉｔｈ ｕｎｋｎｏｗｎ ｉｎｉｔｉａｌ ｅｒｒｏｒｓ［Ｊ］ ． Ｉｓａ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ， ２０１５， ５９：
１４９－１５９． ＤＯＩ： １０．１０１６ ／ ｊ．ｉｓａｔｒａ．２０１５．０９．００７．

［１７］ＳＵＩ Ｓｈｕａｉ， ＴＯＮＧ Ｓｈａｏｃｈｅｎｇ， ＬＩ Ｙｏｎｇｍｉｎｇ． Ｏｂｓｅｒｖｅｒ⁃ｂａｓｅｄ ｆｕｚｚｙ
ａｄａｐｔｉｖｅ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃ ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈ ｉｎｐｕｔ ｓａｔｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］ ． Ｎｅｕｒｏｃｏｍｐｕｔｉｎｇ， ２０１５，
１５８： １００－１０８． ＤＯＩ： １０．１０１６ ／ ｊ．ｎｅｕｃｏｍ．２０１５．０１．０６３．

［１８］ＷＵ Ｓｈｕｎａｎ， ＲＡＤＩＣＥ Ｇ， ＳＵＮ Ｚｈａｏｗｅｉ． Ｒｏｂｕｓｔ ｆｉｎｉｔｅ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｎｅｕｖｅｒ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０１４， ２７（１）： １８５－１９０． ＤＯＩ： １０．１０６１ ／ （ＡＳＣＥ）ＡＳ．
１９４３－５５２５．００００２４７．

［１９］李传江， 郭延宁， 张永合， 等． 基于时频域分析的轮控航天器

姿态控制规律参数整定［ Ｊ］ ． 宇航学报， ２０１１， ３２（１１）： ２３１９－
２３２５． ＤＯＩ： １０．３８７３ ／ ｊ．ｉｓｓｎ．１０００－１３２８．２０１１．１１．００３．
ＬＩ Ｃｈｕａｎｊｉａｎｇ， ＧＵＯ Ｙａｎｎｉｎｇ， ＺＨＡＮＧ Ｙｏｎｇｈｅ， ｅｔ ａｌ． Ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｔｕｎｉｎｇ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆ ｗｈｅｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｉｍｅ ａｎｄ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｄｏｍａｉｎ ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］ ． Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１１， ３２（１１）： ２３１９－ ２３２５． ＤＯＩ： １０．３８７３ ／ ｊ． ｉｓｓｎ．
１０００－１３２８．２０１１．１１．００３．

［２０］ＳＵＮ Ｙａｎｃｈａｏ， ＷＡＮＧ Ｗｅｎｊｉａ， ＭＡ Ｇｕａｎｇｆｕ， ｅｔ ａｌ． Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ⁃
ｂａｓｅｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｆｏｒ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｕｎｃｅｒｔａｉｎ Ｅｕｌｅｒ⁃
Ｌａｇｒａｎｇｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ［ Ｊ ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｙｓｔｅｍｓ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｎｄ
Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ， ２０１６， ２７ （ ５）： １０８３ － １０９５． ＤＯＩ： １０． ２１６２９ ／ ＪＳＥＥ．
２０１６．０５．１６．

（编辑　 张　 红）

·７·第 ４期 张超，等：挠性航天器预设性能自适应姿态跟踪控制


