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航天器有限时间自适应姿态跟踪容错控制

高直,王媛媛,邵星
(盐城工学院 信息工程学院,盐城暋224051)

摘暋要:非刚体航天器存在时变的惯量、执行器完全失效或衰退故障以及外界干扰的情况,提出一种有限时间

自适应姿态跟踪容错控制方法。首先,基于有限时间理论和自适应方法,设计惯量不确定性自适应估计项和外

界干扰参数自适应估计项进行系统补偿,克服惯量不确定性和抑制外界干扰;然后,基于容错控制和双幂次方

法,设计一种自适应有限时间姿态跟踪容错控制算法,并且利用 Lyapunov稳定性理论证明所提算法能够保证

航天器姿态跟踪系统实际有限时间稳定;最后,对仿真结果进行验证。结果表明:所提有限时间姿态跟踪容错

控制方法是有效的。
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Finite灢timeAdaptiveAttitudeTrackingFault灢tolerantControlforSpacecraft

GaoZhi,WangYuanyuan,ShaoXing
(CollegeofInformationEngineering,YanchengInstituteofTechnology,Yancheng224051,China)

Abstract:Afinite灢timeadaptiveattitudetrackingfault灢tolerantcontrolmethodisproposedfornon灢rigidspace灢
craftwithactuatorfault,time灢varyinginertiaandexternaldisturbances.Firstly,basedonthefinite灢timetheory
andadaptiveapproach,forovercomingtheinertiauncertaintiesandrejectingtheexternaldisturbances,anadap灢
tivesystemuncertaintyestimationanddisturbanceestimationaredesignedtocompensatethesystemrespective灢
ly.Then,onthebasisoffault灢tolerantcontrolschemeanddoublepowermethod,anadaptivefinite灢timeatti灢
tudetrackingfault灢tolerantcontrolalgorithmisproposed,andthepracticalfinite灢timestabilityofthesystemis

provedviaLyapunovstabilitytheory.Finally,numericalsimulationisdemonstrated.Theresultshowsthatthe

proposedfinite灢timecontrolstrategyiseffective.
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0暋引暋言

航天器在轨运行时,由于长时间工作在强辐射

和高低温等恶劣环境中,各种故障伴随而生,其中

执行机构和敏感器发生故障最为常见[1灢4]。近年

来,针对航天器执行机构故障的容错控制问题已成

为研究热点之一。HuQL等[5]针对执行机构部

分效能损失的情况,设计了一种自适应反步控制策

略,使得航天器在外界干扰的环境中达到姿态稳

定;于彦波等[6]针对航天器姿态控制过程中存在执

行器故障、控制受限及外部干扰等约束问题,提出

了一种能有效保证系统稳定性的积分滑模容错控



制算法;李涛等[7]针对挠性航天器在轨运行时受到

的外部干扰,输入时滞以及执行机构部分失效问

题,提出了一种基于不确定参数的鲁棒 H曓 容错控

制方法;HanY等[8]在不考虑外界干扰的情况下,

针对执行机构功能衰退故障设计了一种自适应容

错姿态控制逻辑。

由于太空环境的复杂性,航天器不可避免的会

受到太阳光压、地磁和重力梯度等干扰力矩的持续

影响[9]。同时,由于太阳帆板运动、燃料消耗和液

体晃动,航天器的惯量会产生未知时变变化,导致

无法准确获知航天器惯量参数信息[10灢11]。此外,

随着航天任务需求的增长,要求航天器快速稳定且

具有较高控制精度,有限时间控制框架下的姿态控

制方法能够保证系统具有快速收敛和高精度性能,

更具理论和工程意义[12灢14]。韩治国等[14]假设惯量

标称矩阵为已知常数,针对存在外部干扰、转动惯

量不确定性及执行机构故障的航天器提出了一种

非奇异终端滑模的有限时间收敛控制方案。上述

容错控制策略仅考虑惯量时变、执行机构性能损失

和外界干扰等其中某些情况下的刚体航天器姿态

容错控制问题。

本文针对非刚体航天器在轨运行时,执行机构

部分失效或部分执行机构完全失效、受到惯量未知

时变性以及外界持续干扰等,设计一种使系统跟踪

误差能够快速收敛的有限时间自适应姿态跟踪容

错控制律,并进行仿真验证和对比。

1暋问题描述

1.1暋航天器姿态运动及动力学误差系统模型

具有执行机构故障的非刚体航天器姿态运动

学和动力学误差方程为[15]

q·e=1
2

(q暳
e +qe0I)氊e (1)

q·e0=-1
2qT

e氊e (2)

暋J氊·
e= -J

·
氊-氊暳J氊 +J(氊暳

eN氊r-N氊·
r)+

BE氂+d (3)

式中:qe=qr0q-q0qr+q暳qr,qe0=qr0q0+qT
rq,qT

eqe

+q2
e0=1,[qT,q0]T暿R4 和[qT

r ,qr0]T暿R4 分别为

姿态单位四元数和参考姿态,且满足qTq+q2
0=1;

J暿R3暳3为航天器惯量矩阵,氊e=氊-N氊r,氊暿R3

和氊r暿R3 分别为航天器本体坐标系相对地心惯

量坐标系角速度矢量和参考角速度,N=(q2
e0-

qT
eqe)I+2qeqT

e -2qe0q暳
e 为旋转矩阵,且满足 N

·
=

-氊暳
eN 和暚N暚=1,I为单位矩阵,氂暿R氁 和d暿

R3 分别为航天器的控制力矩和外部有界干扰力

矩,暚d暚曑毮,氁为执行机构的数量。对角矩阵E
为执行器效率矩阵,B暿R3暳氁为执行器分布矩阵且

满足BEBT 为正定矩阵,执行器效率 矩 阵 E=
diag{毺1,毺1,…,毺氁},0曑毺i曑1(i=1,2,…,氁)为执

行机构的健康指标;毺i=1表示执行器正常;毺i=0
表示执行器完全失效,无力矩产生;0<毺i<1表示

执行器开始老化,部分能量失效。氊暳 为氊=[氊1,

氊2,氊3]T 的斜对称矩阵,氊暳 =[0,-氊3,氊2;氊3,0,

-氊1;-氊2,氊1,0]。

由于燃料消耗和液体晃动等因素导致惯量时

变,可进行合理性假设:工作过程中,J是正定有界

的及暚J
·
暚有界。文献[1灢14,16灢20]研究对象为

刚体航天器,其动力学模型中不含-J
·
氊 因子。

1.2暋控制目标

针对受未知时变外界干扰的非刚体航天器在

轨运行中存在未知时变惯量和执行机构故障等问

题,提出一种自适应有限时间姿态跟踪容错控制,

使得航天器姿态及角速度误差系统一致有界稳定。

2暋控制律设计及稳定性分析

本文利用有限时间的思想设计非刚体航天器

有限时间自适应姿态跟踪容错控制器,控制原理如

图1所示。

图1暋有限时间自适应姿态跟踪容错控制原理

Fig.1暋Finite灢timeadaptiveattitudetracking

fault灢tolerantcontrolscheme
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首先,定义一个误差辅助变量S

S=毬qe+氊e (4)

式中:毬是一个正实数。

对(4)式求导可得

JS
·
=BE氂+氄+d-1

2J
·
S (5)

暋氄= -J
·
氊-氊暳J氊 +J(氊暳

eN氊r-N氊·
r)+

毬
2J(q暳

e +qe0I)氊e+1
2J

·
S (6)

由于 外 界 干 扰、惯 量 及 其 一 阶 导 数 有

界[11,18],得

暚氄暚 曑c0+c1暚氊暚+c2暚氊暚2 曑c毤 (7)

式中:毤=1+暚氊暚+暚氊暚2,c0,c1,c2 和c为未知

正实数。

其次,根据图1所示的控制原理设计有限时间

自适应姿态跟踪容错控制器

氂= -k1BTS-k2BTsig毩(S)-

ĉ毤BTsig毩(S)
暚S暚毩 +毭3

-BT毮̂tanh S
毬
æ

è
ç

ö

ø
÷2

1
(8)

ĉ
·
=-毭1ĉ+毭2

暚S暚1+毩毤
暚S暚毩 +毭3

,毭3= 毭4

1+毤暚S暚1-毩

(9)

毮̂
·

=毬2暚S暚 (10)

d
dt毬

2
1 =-3毭毮̂毬

2
1 (11)

式中:k1、k2、毭1、毭2、毭4、毬2 和毩为正常数,0<毩=毩1

毩2

< 1,毩1 和 毩2 为 正 奇 数,sig毩 (S) =

sign(S1)|S1|毩,sign(S2)|S2|毩,sign(S3)|S3|[ ]毩 T,

毬1 为时变的且满足毬1(0)>0;参数ĉ为惯量不确定

性的自适应参数;毮̂为外界未知干扰最大值的估计

值。式(9)~式(11)是自适应更新律,根据未知时

变惯量和外界干扰对系统的影响进行更新自适应

参数,进而补偿控制器,抑制不稳定因素和外界干

扰对系统稳定性的影响。

基于有限时间控制理论,控制器采用双幂次

(S和sig毩(S))的思想设计有限时间控制器,可以

使系统更快的到达稳定状态。此外,由于暚J
·
i暚有

界,进而不等式(7)对于刚体航天器仍旧成立,控制

律(式(8))适应于刚体航天器。

所设计控制器(式(8)~式(10))不包含执行机

构故障、干扰及不确定性的任何先验信息,即不需

要执行机构的故障信息或在线识别以及惯量和外

界干扰的最大值信息。

下文给出系统稳定性分析所用到的相关引理。

引理1[16]暋对于任意实数x和非零实数y,都

有下面不等式成立:

0曑旤x旤 1-tanh xæ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úúy 曑氀旤y旤

式中:氀>0,氀min满足氀min=x* (1-tanhx* ),x* 满

足方程e-2x*
+1-2x* =0。

引理2[17]暋针对xi暿R,(i=1,2,…,n)和实

数毩3暿(0,1],则有下列不等式成立:

暺
n

i=1
旤xi( )旤

毩3 曑 暺
n

i=1
旤xi旤毩3 曑n1-毩3 暺

n

i=1
旤xi( )旤

毩3

引理3[18]暋针对非线性自治系统x·=f(x),

x(0)=0,f(0)=0,x暿Rn,存在定义在U灱Rn 上

的一个连续可微的正定函数V(x),满足不等式:

V
·
(x)+氀V(x)p 曑毴,x 暿N\{0}

其中,p暿(0,1),毴,氀暿R+ ,则非线性自治系统是实

际有限时间稳定的。

定理暋考虑存在未知时变惯量不确定性、持续

外界干扰以及执行器故障的非刚体航天器,若采用

控制律式(8)和自适应律(式(9)~式(11)),则姿态

跟踪误差系统(式(1)~式(3))是有限时间稳定的。

证明:选取Lyapunov函数为

V
·
=1

2STJS+
(c-毰ĉ)2
2毭2毰 +

(毮-毰毮̂)2
2毬2毰 +毰毬

2
1

(12)

式中:毰是BEBT 的最小特征值。

对Lyapunov函数(12)求导并由式(1)~式

(6)得

暋V
·
=1

2STJ
·
S+ST BE氂+氄+d-1

2J
·æ

è
ç

ö

ø
÷S -

(c-毰ĉ)
毭2

ĉ
·
-

(毮-毰毮̂)
毬2

毮̂
·

-毰d
dt毬

2
1 (13)

把控制律(式(8))及自适应律(式(9)~ 式

(11))代入式(13)得
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V
·

曑STBEBT -k1S-k2sig毩(S)- ĉ毤sig毩(S)
暚S暚毩 +毭3

-毮̂tanh S
毬
æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú2

1
+暚S暚c毤+暚S暚毮+毭1(c-毰ĉ)

毭2
ĉ-

(c-毰ĉ) 暚S暚1+毩毤
暚S暚毩 +毭3

-(毮-毰毮̂)暚S暚-3毰毭毮̂毬
2
1

曑-k1毰STS-k2毰STsig毩(S)-毰ĉ毤S
Tsig毩(S)

暚S暚毩 +毭3
-毰毮̂STtanh S

毬
æ

è
ç

ö

ø
÷2

1
+暚S暚c毤+暚S暚毮+毭1(c-毰ĉ)

毭2
ĉ-

(c-毰ĉ) 暚S暚1+毩毤
暚S暚毩 +毭3

-(毮-毰毮̂)暚S暚-3毰毭毮̂毬
2
1

(14)

由暚S暚c毤< c毤
暚S暚毩+毭3

暚S暚1+毩+毭3c毤暚S暚1-毩及式(9)可得

暋V
·

曑-k1毰暚S暚2-k2毰STsig毩(S)+(c-毰ĉ) 暚S暚1+毩毤
暚S暚毩 +毭3

+暚S暚毮+b4c+毭1(c-毰ĉ)
毭2

ĉ-

(c-毰ĉ) 暚S暚1+毩毤
暚S暚毩 +毭3

-毰毮̂STtanh S
毬
æ

è
ç

ö

ø
÷2

1
-(毮-毰毮̂)暚S暚-3毰毩毮̂毬

2
1 (15)

暋暋通过引理1可以得出式(16),变形过程见文献

[19]。

-x
y

tanh xæ

è
ç

ö

ø
÷

y 曑氁- x
y

(16)

进而可以推导出

暋 暚S暚毮-毰毮̂STtanh S
毬
æ

è
ç

ö

ø
÷2

1
曑 暚S暚毮+毰毮̂毬

2
1暺

3

i=1
-Si

毬
2
1
tanhSi

毬
æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú2

1
曑 暚S暚毮+毰毮̂毬

2
1暺

3

i=1
毭-旤Si旤

毬
æ

è
ç

ö

ø
÷2

1

曑 (毮-毰毮̂)暚S暚+3毰毭毮̂毬
2
1 (17)

暋暋同时

毭1

毭2
(c-毰ĉ)ĉ曑- 毭1

2毭2毰
(c-毰ĉ)2+ 毭1

2毭2毰
c2 (18)

把式(16)~式(18)代入式(15),且根据引理2
可得

暋V
·

曑-k1毰暚S暚2-2
1+毩
2

k2毰
毸

1+毩
2
max(J)

STJSæ

è
ç

ö

ø
÷

2

1+毩
2

+毭4c- 毭1

2毭2毰
(c-毰ĉ)2+ 毭1

2毭2毰
c2+(毮-毰毮̂)暚S暚+

3毰毭毮̂毬
2
1 -(毮-毰毮̂)暚S暚-3毰毭毮̂毬

2
1 曑-氀V

1+毩
2 +毴 (19)

式中:氀=min2
1+毩
2

k2毰
毸

1+毩
2
max(J)

,{ }1 ;毴= 毭1

2毭2毰
c2+毭4c+

(c-毰ĉ)2
2毭2

é

ë
êê

ù

û
úú毰

1+毩
2

+
(毮-毰毮̂)2

2毬2

é

ë
êê

ù

û
úú毰

1+毩
2

+(毰毬
2
1)

1+毩
2 。

暋暋由引理3可知,航天器姿态跟踪误差系统是实

际有限时间稳定的。

由式(19)可以得出:k1、k2 及毭2 越大,毭1 及毭4

越小,可使航天器姿态及角速度跟踪误差越小,即

控制精度越高。此外,从系统稳定性分析中可以看

出,文中所设计控制器是冗余容错控制器,执行机

构衰退或完全失效之后,执行机构产生的综合力矩

要确保有足够的控制力作用在3轴本体坐标系方

向上使得航天器能够完成姿态跟踪,所以完全失效

的执行机构最多为氁-3。
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3暋仿真验证与对比

为了验证所提自适应有限时间姿态跟踪容错

控制方法的有效性,在此给出仿真参数进行仿真

验证。

3.1暋非刚体航天器仿真验证

航天 器 的 期 望 轨 迹:qr0 = 1-qT
0q0 ,qr =

0.2暳[cos(0.2t),sin(0.2t),2sin(0.2t)]T,角速度

可通过运动学方程获得。航天器时变惯量矩阵及

初始姿态值如表1所示,角速度初值氊(0)=[0,0,

0]T。外界干扰为氂d =0.5[0.02sin(t),0.05cos
(t),0.03cos(t)]T。

表1暋惯量矩阵和初始姿态

Table1暋Inertiamatrixandinitialattitude

[0,20s]内惯量矩阵 姿态初始值

cos(0.02t)[10,1,1.5;1,9,0.5;1.5,0.5,11][0.4,0.2,-0.2]T

暋暋执行器效率矩阵为

E=diag{0.7+0.2sint,0.4+0.4cos[毿暳sign(12-t)],0.6+0.2sin(t),0.3+0.3cos[毿暳sign(13-t)],

0.7+0.2cos(t),0.6+0.2sin(t)} (20)

暋暋从执行器效率矩阵E 可以看出,当t>12时,

0.4+0.4cos[毿暳sign(12-t)]=0;当t>13时,

0.3+0.3cos[毿暳sign(13-t)]=0;由航天器动力

学系统方程(3)可以得出,第2个和第4个执行器

分别在12s和13s后完全失效,其他执行器则有

不同程度的衰退老化。

执行器分布矩阵为

B=
0.8 -0.8 0 0 0 0
0 0 0.7 -0.7 0 0

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú0 0 0 0 0.7 -0.7

控制器参数k1=10,k2=20,毬=2,毩=7
9

,毭1=

0.01,毭2=60,毭4=0.1,毬2=0.1,毭=0.3。自适应

参数初值ĉ(0)=0.5,毮̂(0)=0.2,毬
2
1(0)=0.01。

非刚体航天器姿态及角速度跟踪误差曲线如

图2~图3所示,控制力矩曲线如图4所示。

图2暋姿态跟踪误差曲线

Fig.2暋Attitudetrackingerrorcurve

图3暋角速度跟踪误差曲线

Fig.3暋Angularvelocitytrackingerrorcurve

(a)执行机构1,2,3

(b)执行机构4,5,6

图4暋控制力矩曲线

Fig.4暋Controltorquecurve

从图2~图3可以看出:在控制律(式(8))及
自适应律(式(9)~式(11))作用下,尽管航天器受

到执行机构衰退故障、部分执行机构完全失效故
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障、未知时变惯量不确定性及外界干扰影响,仍能

很好地完成姿态跟踪任务,跟踪误差最终趋于零点

附近一个很小的邻域内,控制器具有很好的控制

效果。
从图4可以看出:执行机构具有很好的控制性

能,不存在抖振等问题。

3.2暋刚体航天器仿真对比

为了说明文中所提方法适应于刚体航天器且

相比已有文献中控制方法的优越性,在控制参数相

同的条件下与文献[20]进行仿真对比。
为了验证控制器对不同干扰下的鲁棒性,外界

干扰选取不同于3.1节的形式,外界干扰选取为氂d

=[0.1+0.2sin(t),0.4+0.5cos(t),0.2+0.3cos
(t)]T。惯量矩阵、执行器效率矩阵、分布矩阵及期

望轨迹与3.1节相同。文献[20]控制器参数选取

与所提控制器参数值相同,即k0=k1=10,毬=2,氁1

=毭1=0.01,氁2=毭2=60,毺=毭4=0.1。由所提方

法和文献[20]自适应姿态容错方法所产生的曲线

分别用“Proposed暠和“Comparison暠标注。姿态误

差范数和角速度误差范数曲线如图5~图6所示。

图5暋姿态误差范数暚qe暚曲线

Fig.5暋Thenormofattitudeerror暚qe暚

图6暋角速度误差范数暚氊毰暚变化曲线

Fig.6暋Thenormofangularvelocityerror暚氊毰暚

从图5~图6可以看出:所提方法具有较高的

控制精度和快速收敛性,满足实际工程应用控制

需求。

4暋结暋论

本文以非刚体航天器为研究对象,给出了存在

部分执行机构完全失效故障、执行机构部分失效

(老化)故障、时变惯量、外部干扰等影响下的航天

器有限时间自适应姿态跟踪容错控制方法。所提

控制方法能够有效地抑制外界干扰、惯量变化和执

行器故障对系统稳定性产生的负面作用。所设计

控制器有效、可行,具有良好的鲁棒性和快速收

敛性。
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