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摘    要   针对航天器近距离操作过程中追踪航天器位姿控制系统执行器故障问题, 提出了一种直接自适应容错控制方法,
保证了追踪航天器在发生执行器故障下的自身稳定性和对目标航天器位姿状态的渐近跟踪性能. 基于对偶四元数的航天器

位姿一体化控制系统模型, 首先, 假设故障已知, 设计标称控制信号; 然后, 设计自适应更新律对标称控制信号中的未知参数进

行估计, 构成自适应控制信号; 最后, 利用多 Lyapunov函数对多故障模式下的系统性能进行分析. 仿真结果表明了所提方

法的有效性.
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Abstract   This paper proposes an adaptive direct fault-tolerant control method for the tracking spacecraft with ac-
tuator faults during proximity operations, to ensure the stability and the asymptotic tracking performance of the
target spacecraft. Based on dual quaternion theory constructing the integrated spacecraft attitude and orbit control
system, a nominal control signal is designed assuming that the faults are known; adaptive update laws are designed
to estimate the unknown parameters in the nominal control signal to form the adaptive control law; and multiple
Lyapunov functions are used to analyse the performance of the system with multiple actuator faults. Simulation res-
ults demonstrate the effectiveness of the proposed method.
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随着现代航天技术的不断发展, 航天器在轨任

务日益复杂. 除了传统的通讯、观测编队、近距离观

测、交会对接、在轨加油、在轨维修、空间碎片抓捕

以及组装大型航天器等, 在近地勘测和深空探测等

领域有着巨大的应用潜力. 美国国家航空航天局

(National Aeronautics and Space Administration,

NASA) 和欧洲空间局 (European Space Agency,
ESA) 为探索宇宙间频率 0.03 mHz ~ 0.1 Hz的引

力波, 合作实施 LISA (Laser interferometer space
antenna)计划, 将 3个相同的航天器以等边三角形

的结构进行编队; 我国于 2012年 10月 14日成功

将实践九号 A/B卫星送入预定轨道, 主要用于进

行高可靠、高精度国产核心元器件和卫星编队等科

学实验验[1]. 为了满足航天器近距离操作日益复杂

化的任务约束和多样化的性能要求, 现代航天器需

要具有高精度的位置和姿态控制性能. 又由于航天

器长时间工作在温差大、强辐射的恶劣空间环境中,
其执行器极易发生故障, 如流量控制伐卡死等, 若
不及时处理, 将严重影响航天器飞行性能, 甚至导

致系统不稳定和整个航天器的丢失[2−5]. 例如发射于

2013年的深空探测器 Kepler上的动量轮发生故障,
导致航天器姿态失控, 最终终止了所有任务; 2016
年 3月, 由日本宇宙航空研究开发机构 (Japan Aeros-
pace Exploration Agency, JAXA) 与美国国家航

空航天局 NASA 联合研发的天体观测卫星 “瞳
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(HITOMI)” 因为控制系统故障, 致使卫星持续加

速翻转, 最后使其解体. 因此为了保障航天器的安

全运行, 其执行器故障的故障诊断、健康管理技术

已成为航天技术领域重要研究课题之一[6−11].
在不同的应用场景中, 关于航天器姿态控制系

统的故障诊断与容错控制策略的成果比较丰富[12],
国内外专家提出了一系列的控制算法, 如自适应控

制[13−17]、滑模控制[18−19] 等. 针对航天器位姿运动一体

化执行器故障容错控制的研究成果较少. 在并联结

构的刚体航天器 6自由度位姿运动数学模型基础

上, 考虑发生执行器故障, 采用航天器 6自由度位

姿并联建模系统, Jiang等[20] 考虑航天器执行器失

效故障下翻滚目标交会对接问题, 针对相对姿态和

相对位置分别设计固定时间滑模控制器; Li等[21] 考

虑与翻滚目标自主交会对接的控制问题, 针对输入

饱和及执行器故障, 设计鲁棒容错控制算法保证相

对位置和姿态分别能收敛到原点的邻域内. Wang
等[22] 针对两航天器近距离操作过程追击航天器执

行器故障问题, 采用基于鲁棒控制方法处理故障和

外部干扰; Philip等[23] 针对相对位置控制采用了相

平面控制技术, 针对相对姿态控制采用四元数反馈

控制方法; Hu等[24] 针对航天器捕捉太空自由漂浮

的翻滚物体, 结合滑模和自适应技术, 推导出鲁棒

控制器, 能够实现对目标的精确位姿同步; Sun等[25]

针对两航天器交会临近操作, 在输入饱和、全状态

约束、参数不确定性以及匹配和不匹配扰动限制下

分别对位置和姿态控制设计了自适应反步控制律.
但基于并联建模方式没有考虑航天器近距离操作时

位置和姿态运动之间的耦合, 已无法满足 6自由度

协同跟踪控制任务的要求. 而对偶四元数作为 6自
由度相对运动的描述方式, 可以将转动和平移在同

一框架下进行描述, 精度高且形式简单, 非常适用

于航天器位姿运动一体化控制系统建模. 现有考虑

基于对偶四元数描述的刚体航天器控制问题的文献较

多[26−30], 但考虑其执行器故障容错控制问题的文献

很少, 且多针对单一的故障类型, 未考虑多执行器

故障的容错控制问题.
多执行器故障会引起系统参数和结构变化, 导

致动态函数结构特性的有限次突变, 例如控制增益

矩阵的有限次不确定突变, 是容错控制设计需要解

决的难题. 针对该故障的航天器位姿一体化容错控

制研究成果很少, 均采用控制增益矩阵的先验知识

来处理其不确定性. 在作者之前的工作[31−32] 中, 通
过适当地选择 Lyapunov候选函数来消除正定控制

增益矩阵或者构造一个具有所有前主子式符号的新

控制增益矩阵, 然后对新的控制增益矩阵的不确定

进行分解和估计. 但是在某些情况下, 这种先验知

识是不可得的.
本文针对航天器近距离操作过程中的位姿执行

器故障问题, 提出一种直接自适应容错控制方法,
保证系统存在多执行器故障尤其是故障突变时刻的

稳定性及对目标航天器的渐近跟踪性能. 本文的主

要贡献如下:
1) 航天器位姿状态耦合非线性复杂, 本文基于

对偶四元数描述建立航天器近距离相对运动的位姿

一体化运动学和动力学模型, 保证追踪航天器对目

标航天器跟踪的精确性.
2) 本文同时考虑追踪航天器位姿执行器失效

故障与失控故障的多执行器故障, 处理由该故障引

起的动态函数结构特性的有限次突变问题, 并给出

了故障发生时刻、故障突变时刻稳定性的完整分析.
3) 本文通过构造两个正定矩阵的乘积来处理

未知故障模式矩阵的不确定性. 并且通过适当地选

择 Lyapunov候选函数来消除其中的一个, 并直接

估计另一个的逆矩阵.
本文其余部分结构如下: 第 1节详细阐述了航

天器近距离操作相对运动系统的位姿一体化运动学

及动力学建模, 描述并构建了位姿执行器故障及其

容错控制问题; 第 2节给出了直接自适应容错控制

方法的具体设计过程; 第 3节给出了仿真条件及仿

真结果, 验证了所设容错控制方法的有效性; 第 4
节总结全文. 

1    问题描述

本节主要介绍对偶数和对偶四元数的基本知

识, 并建立基于对偶四元数描述的航天器近距离操

作相对系统的运动学和动力学方程. 执行器故障的

数学模型以及本文的控制目标也将在本节给出. 

1.1    对偶数与对偶四元数

â ∈ R̂

对偶数这一数学概念由 Clifford [ 33 ] 提出, 由
Study等[34] 进一步完善形成理论. 定义某一标量对

偶数  为
â = ar + εad (1)

ar, ad ∈ R â

ε ε2 = 0,

ε ̸= 0 R̂ r d

b̂ = br + εbd

b̂ ∈ R̂
m

br, bd ∈ Rm

其中,   分别是对偶数  的实数部分与对

偶部分, 算子  为一个对偶单元, 并且满足 

,   表示对偶数域. 在本文中, 下标 “  ”和 “  ”
分别表示对偶数的实数部分和对偶部分; 符号 “^”
表示对应数学量数域对偶数域. 同理, 对偶向量的

实部与对偶部均为向量, 定义为 , 其中,
,  . 下面给出关于对偶数以及对

偶向量的一些运算定义以及相关性质:
âb̂ = arbr + ε(arbd + adbr) (2)

â⊙ b̂ = arbr + εadbd (3)
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b̂1 · b̂2 = b1r · b2r+
ε(b1r · b2d + b1d · b2r) (4)

⊙ ·
b̂1, b̂2 ∈ R̂

m
b̂1, b̂2

其中, “  ” 表示对偶数和对偶向量的乘积, “  ” 表示

对偶向量的内积运算,   . 当   为 3

维对偶向量时, 还可以定义如下的对偶向量叉乘运算

b̂1 × b̂2 = − b̂2 × b̂1 = b1r × b2r +

(b1r × b2d + b1d × b2r) (5)

b̂1 × b̂2 = b̂×1 b̂2 b̂× = −(b̂×)T = b×r + b×d

与实数向量相似, 三维对偶向量叉乘也可由矩阵乘

法表示,  ,   称

为对偶向量的反对称矩阵, 其定义为

b̂× =


0 −b̂3 b̂2

b̂3 0 −b̂1

−b̂2 b̂1 0

 (6)

b̂i = bir + εbid, i = 1, 2, 3 b̂

b̂ = [b̂1, b̂2, b̂3]
T

其中 ,     为   的对应元素 ,

即 .

X̂ = Xr + X̂d, Xr,

Xd ∈ Rn×m

Xr, Xd

X̂−1 = X−1
r − ε(X−1

r XdX
−1
r ).

考虑一般意义下的对偶矩阵, 它的实数部分

和对偶部分具有相同的维度 :    

, 则其遵循对偶向量的基本运算法则.
当  均为方阵时, 可定义如下的对偶矩阵逆运

算:  

对偶四元数是传统四元数与对偶数的结合, 其
定义为

ˆ̄q = q̄r + εq̄d (7)

ˆ̄q ∈ Ĥ q̄r, q̄d ∈ H H

Ĥ

ˆ̄q ˆ̄q = [η̂, ξ̂T]T

η̂ ∈ R̂ ξ̂ ∈ R̂
3

ˆ̄q

其中,  ,   为传统的四元数,   为四

元数的集合,   为对偶四元数的集合. 与传统四元

数类似, 对偶四元数  也可以表示为:  ,

,   分别表示  的标量部分和矢量部分.

以下是对偶四元数的一些运算性质

ˆ̄q
∗
= [η̂, −ξ̂T]T (8)

ˆ̄q1 ± ˆ̄q2 = [η̂1 ± η̂2, ξ̂
T
1 ± ξ̂T2 ]

T (9)

vec(ˆ̄q) = ξ̂ (10)

ˆ̄q1 ⊗ ˆ̄q2 = [η̂1η̂2 − ξ̂T1 ξ̂2,

(η̂1ξ̂2 + η̂2ξ̂1 + ξ̂1 × ξ̂2)
T]T (11)

ˆ̄q1, ˆ̄q2 ∈ Ĥ

B(OBXBYBZB

T (OTXTYTZT N (OIXI×
YIZI B T

其中,  . 考虑如图 1所示的追踪航天器和目

标航天器质心本体坐标系, 分别为  )
和   ), 标记惯性坐标系为  

 ), 坐标系  相对于  的对偶四元数定义为

ˆ̄qbt = qbt + ε
1

2
qbt ⊗ rbbt =

qbt + ε
1

2
rrbt ⊗ qbt (12)

rbt T B
rtbt rbbt rbt T B
q̂bt q̂T

bt⊗
q̂bt = 1

其中,   为   的坐标原点到    的坐标原点的位置

矢量,    和   分别为   在    和    下的不同表

示. 当   表示一个单位对偶四元数时, 易得  

. 

1.2    相对运动的动力学和运动学

基于对偶四元数描述下的航天器近距离操作 6
自由度相对运动学和动力学分别表示为

˙̂qbt =
1

2
f̂1(q̂bt)ω̂

b
bt (13)

Ĵb ˙̂ω
b

bt = ω̂b
bi × (Ĵbω̂

b
bi)+

Ĵb ˙̂ω
b

bt × (q̂∗
bt ⊗ ω̂t

ti ⊗ q̂bt) −

Ĵb(q̂
∗
bt ⊗ ˙̂ω

t

ti ⊗ q̂bt) + D̂ ⊙ û (14)

ω̂b
bi = ωb

bi + ε(ṙbbi + ωb
bi × rbbi)

B N ωb
bi

rbbi ṙbbi B N
ṙbbi + ωb

bi×
rbbi rbbi N ω̂t

ti = ωt
ti+

ε(ṙbti + ωt
ti × ttti) T N

ωt
ti rtti ṙtti

T N
ω̂b

bt = ωb
bt + ε(ṙbbt + ωb

bt × rbbt) B
T ωt

bt rtbt ṙtbt
B T

˙̂ω
t

ti = q̂∗
ti ⊗ ˙̂ω

i

ti ⊗ q̂ti

ω̂i
ti N
T q̂ti

N ˙̂ω
i

ti = αt
ti + ε(αt

ti−
αt

ti × rtti− ωt
ti × vt

ti) N
N rtti vt

ti ωt
ti αt

ti

N N

其中 ,    为追踪航天器

在   中相对于惯性坐标系   的对偶角速度,   ,

 和   分别为追踪航天器在   中相对于   的角

速度、位置矢量和速度矢量, 对偶部分  

 表示  相对于  的 “绝对变化率”,  

 为目标航天器在  中相对于  的

对偶角速度 ,   ,    和   分别为追踪航天器在

 中相对于   的角速度、位置矢量和速度矢量 ,
 为追踪航天器在   中

相对于惯性坐标系  的对偶角速度,  ,   和 

分别为追踪航天器在  中相对于  的角速度、位置

矢量和速度矢量,   的时间导数

为  的时间导数, 表示目标航天器相对于  且表

示在  中的对偶加速度, 表达式中的  为目标航

天器相对于   的惯性四元数,   

   表示目标航天器相对于  且表

示在  中的对偶加速度,  ,  ,   和  分别表

示目标航天器相对于  且表示在  中的位置矢量、

 

Z
B

X
B

X
T

Y
T

Y
B

Z
T

Z
I

X
I

Y
I

 

图 1    航天器近距离操作坐标系示意图

Fig. 1    Coordinate system of spacecraft
proximity operations
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rtti vt
ti αt

ti

˙̂ω
i

ti

Ê(·)

线速度、角速度和线加速度,  ,   和  可以利

用初始轨道参数对二体轨道公式积分产生, 故而 

可由目标航天器的轨道信息和角速度计算得到, 参
数矩阵  可以定义为

f̂1(q̂) =

[
−ξ̂T

η̂13×3 + ξ̂×

]
(15)

û=ur + εud ur=[ur1, · · · ,
ur4]

T ud = [ud1, · · · , ud4]
T

Ĵb = m13×3 + ( d
dε )J

m J

D̂ = Dr + εDd Dr, Dd ∈
R3×4

b̂ = br + εbd,
d
dε b̂ = d

dε (br + εbd) = bd f̂2(q̂bt,

ω̂b
bt) = ω̂b

bi × (Ĵbω̂
b
bi) + Ĵb ˙̂ω

b

bt × (q̂∗
bt ⊗ ω̂t

ti ⊗ q̂bt)−
Ĵbq̂

∗
bt ⊗ ˙̂ω

t

ti ⊗ q̂bt

且   为实际对偶输入信号,  
 和   分别为应用在位置控

制和姿态控制上的力和力矩,  ,

 和  分别为追踪航天器的质量和转动惯量矩阵,
 表示对偶控制分配矩阵 ,   

 分别为能够提供双向输出的 4 个推力器和 4
个反作用轮的控制分配矩阵, 对于任意对偶向量

 成立. 令 

   

, 那么相对动力学方程 (14)可以推

导为

Ĵb ˙̂ω
b

bt = f̂2(q̂bt, ω̂
b
bt) + D̂ ⊙ û (16)

 

1.3    执行器故障建模与冗余条件

在建立航天器近距离操作相对运动的位姿运动

学和动力学 (13)和 (14)后, 本节将对执行器故障

进行数学建模. 执行器故障可以建模为

û = σ̂ ⊙ v̂ + ˆ̄u (17)

v̂ = vr + εvd vr =

[vr1, · · · , vr4]T vd=[vd1, · · · , vd4]T
ˆ̄u = ūr + εūd ūr = [ūr1, . . . , ūr4]

T

ūd = [ūd1, . . . , ūd4]
T σ̂ = σr+

εσd σr=diag{σr1, · · · , σr4} σd=diag{σd1, · · · , σd4}

其中,   表示需要设计的控制信号,  
 和  分别为其实数部

分与对偶部分,  ,  
和   表示对偶故障值,   
,  ,  

表示对偶故障模式矩阵.
σ̂

ˆ̄u

N σ̂ = σ̂(i) ˆ̄u =

ˆ̄u(i) (Ti, Ti+1) T0 = 0, TN =

∞ i = 0, 1, · · · , N − 1

本文考虑多执行器故障, 即故障模式矩阵  和故

障值  的每个分量都是分段常数, 即在一段有限时

间内是固定的. 令有限序列次数为 . 当 ,  
 在时间间隔   固定不变,   

,  .
为使航天器能够在保证自身稳定性、安全性的

条件下追踪目标航天器, 文中设计的容错控制方案

需要航天器有执行器冗余的条件下进行. 即需要在

发生执行器故障后仍存在正常健康的执行器能够处

理由故障产生的不确定性且使航天器正常完成任务.
因此航天器位姿一体化控制系统需满足如下条件

rank(Drσr(t)) = 3 (18)

rank(Ddσd(t)) = 3 (19)

Dr Dd

σr(t) σd(t)

其中,   和  分别表示航天器位置和姿态控制系

统的执行器安装矩阵,   和  表示对应的故

障模式矩阵. 

1.4    控制目标

v̂

t → ∞ q̂bt → [1, 0, 0, 0]T + ε[0, 0, 0, 0]T

ωt
bt → [0, 0, 0]T + ε[0, 0, 0]T

本文的控制目标是设计一个对偶自适应控制信

号 , 使得带有位姿执行器失控与失效故障的航天

器 6自由度相对运动系统中多有的闭环信号都有界,
并且在   时 ,   

以及 .
ˆ̄qbt = [η̂bt, ξ̂

T
bt]

T = q̄btr + εq̄btd q̄btr = q̄bt =

[ηr, ξ
T
r ]

T q̄btd = (1/2)q̄bt ⊗ rtbt = [ηd, ξ
T
d ]

T e1r =

ξr ∈ R3 e1d=ξd ∈ R3 e1=[eT
1r, e

T
1d]

T∈R6 ω̂b
bt =

e2r + εe2d, e2r = ωb
bt, e2d = ṙbbt + ωb

bt × rbbt, e2 =

[eT
2r, e

T
2d]

T ∈ R6

考虑 ,  

,  , 定义 

,  ,  . 令 

        

. 相对运动学和相对动力学可以转

化为

ė1 =

[
ξ̇r

ξ̇d

]
= f1(qbtr, qbtd)e2 (20)

Jbė2 = f2(q̂bt, ω̂
b
bt) +Db(σv + ū) (21)

f1(qbtr, qbtd)=(1/2)[Q(qbtr), 0;Q(qbtd), Q(qbtr)],

Q(·) ∈ R6×6 ˆ̄q = [η̂, ξ̂T]T

Q(q) = η13×3 + ξξξ× f̂2(q̂bt, ω̂
b
bt) = f2r + εf2d,

f2(q̂bt, ω̂
b
bt)=[fT

2r, f
T
2d] ∈ R

6 Jb = [m13×3, 03×3; 03×3,

J ] ∈ R6×6 Db = diag{Dr, Dd} ∈ R6×8 σ = diag{σr,

σd} ∈ R8×8 v = [vTr , v
T
d ]

T ∈ R8 ū = [ūT
r , ū

T
d ]

T ∈ R8

rbbt = Q(qbtr)
−1ξd ξd → [0, 0,

0]T rbbt → [0, 0, 0]T

其中,  
 是关于四元数   的函数, 表

示为 , 令 

,  

,  ,  
,  ,  .

所以可以推导出 , 即如果 

, 那么 .

ξ̂bt → [0, 0,

0]T + ε[0, 0, 0]T ω̂b
bt → [0, 0, 0]T + ε[0, 0, 0]T

limt→∞ e1 = 0 limt→∞ e2 = 0

因此 ,  本文的控制目标转化为    

,  , 即,

,  . 

2    直接自适应容错控制设计

针对航天器近距离操作相对运动系统以及位姿

执行器故障问题, 本节设计一个直接自适应容错控

制信号. 

2.1    运动学虚拟控制设计

e2

α e2 = α limt→∞ e1 = 0

v(t) limt→∞(e2 −α) = 0

∆ = (1/2)f̂1(q̂bt) ∈ R6×6

考虑相对运动的运动学方程 (13), 将  视为一

个虚拟控制信号. 对于整个航天器近距离操作的相

对运动控制系统而言, 可首先设计一个运动学的虚

拟控制信号  , 使得当   时,   .
而后设计控制信号   使得  ,
从而保证期望的性能. 定义 ,

本节设计的运动学的虚拟控制信号为
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α = −k1∆
−1e1 (22)

k1 > 0其中,   为一个选定的常数.
α首先分析虚拟控制信号  的控制性能. 定义跟

踪误差

e3 = e2 −α (23)

选择如下的正定函数

V1 =
1

2
eT
1e1 (24)

V1由式 (22)可得  的导数为

V̇1 = −k1e
T
1e1 + eT

1∆e3 (25)

e3 → 0 V̇1 ≤ 0

v(t) limt→∞ e3 = limt→∞(e2 −α) = 0

式 (25)中, 如果  则 . 下面设计控制信

号  ,  使得  ,  以
保证期望的相对运动系统性能.

本文中的控制信号重构为

v = DT
b v0 (26)

v0其中,   是一个需要设计的中间控制信号. 结合执

行故障模型 (17), 则式 (21) 中的相对动力学方程可

以进一步表示为

Jbė2 = f2(q̂bt, ω̂
b
bt) +Db(σD

T
b v0 + ū) (27)

由式 (23)可以得到

Jbė3 = f2(q̂bt, ω̂
b
bt)+

Db(σD
T
b v0 + ū)− Jbα̇ (28)

α̇ α其中,   表示反步控制信号  的导数.

DbσD
T
b ∈ R6×6

σ DbσD
T
b

由式 (18)和式 (19)所示执行器冗余条件可知,
矩阵  为对称正定矩阵, 但由于对偶

故障模式矩阵  未知, 故  未知.
 

2.2    标称控制设计

G = (DbσD
T
b )

−1

σ G

假设对偶故障模式矩阵与对偶故障值已知, 设
计标称控制信号. 令  且由于不确定

故障模式矩阵 , 对偶矩阵  未知. 设计标称中间

控制信号为

v∗
0 = G(−k2e3 − f2 −∆Te1 − ū0 + Jbα̇) (29)

ū0 = Dbū k2 > 0

v∗
0(t) v(t)

limt→∞ e1 = 0

limt→∞ e2 = 0

其中,  ,   是一个选定的常数. 标称

控制信号是在假设对系统的全部已知情况下设计

的, 带有中间控制信号   的控制信号   能够

保证所有闭环信号的稳定性以及  和

, 即控制目标达成.
选择如下 Lyapunov候选函数

V ∗
2 =

1

2
eT
1e1 +

1

2
eT
3Jbe3 (30)

ė3结合式 (28)所示误差  方程和式 (29)所示标称中

V ∗
2间控制信号,   的导数可以推导为

V̇ ∗
2 = − k1e

T
1e1 + eT

1∆e3 + eT
3Jbė3 =

− k1e
T
1e1 − k2e

T
3e3 ≤ 0 (31)

e1, e3 ∈ L∞ ∩ L2

v∗
0 , ė1 ė3 ∈ L∞

limt→∞ e1 = 0 limt→∞ e2 = 0

这表明 . 结合式 (13), (28)和 (29),
可以进一步得到  和 . 综上所述, 可得

所有的闭环信号都是有界的, 且根据 Barbalat引
理,   以及 , 即控制目标

完成. 

2.3    自适应控制设计

G ū0

通过直接估计标称中间控制信号 (29)中的不

确定参数  和 , 可以推导得到一个应用于本航天

器 6自由度相对运动系统的自适应控制信号. 

2.3.1    控制信号

Ḡ ¯̄u0 G ū0

G̃ = G− Ḡ ˜̄u0 =

ū0 − ¯̄u0 v0(t)

令   和   分别表示不确定参数   和   的自

适应估计值, 且估计误差为:   以及 

, 则自适应中间控制信号  可以设计为

v0 = Ḡ(−k2e3 − f2 −∆Te1 − ¯̄u0 + Jbα̇) (32)
 

2.3.2    自适应律

v0

Ḡ ¯̄u0

为构建自适应中间控制信号 , 需要设计参数

 和  的自适应律, 本文选择如下:
˙̄G = −γge3v

T
1 (33)

˙̄̄u0 = Γū0
e3 (34)

γg > 0 Γū0 ∈ R6×6其中,   是被选定的常数,   是被选

定的对称正定矩阵, 以及

v1 = −k2e3 − f2 −∆Te1 − ¯̄u0 + Jbα̇ (35)
 

2.4    系统性能分析

整个系统的性能分析如下所述.

limt→∞ e1 = 0 limt→∞ e2 = 0.

定理 1. 本文为航天器近距离操作相对运动系

统运动学 (13)及动力学 (14)设计的、带有中间控

制信号 (32)及自适应律 (33)和 (34)更新的自适

应控制信号 (26), 能够保证在冗余条件 (18) 和
(19)下发生位姿执行器故障 (17)时, 所有闭环信

号的有界性以及系统状态误差的渐近收敛性能 :
  以及    

证明. 本文将分单故障和多故障两种情况进行

整个系统的性能分析. 在单故障情况下给出了处理

不确定控制增益矩阵的性能分析; 而在多故障情况

下给出了处理多执行器故障和故障突发时间稳定性

能的分析.
1) 单故障情况

σ ū考虑式 (21) 中的故障模式矩阵  和故障值 
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G = (DbσD
T
b )

−1是固定的, 结合   以及式 (32) 和式

(35), 相对运动误差系统 (23)可以推导为

Jbė3 = f2(q̂bt, ω̂
b
bt) +G−1Ḡv1−

G−1Gv1 +G−1Gv1 + ū0 − Jbα̇ =

− k2e3 −∆Te1 −G−1G̃v1 + ˜̄u0 (36)

选择如下的 Lyapunov候选函数

V2 =
1

2
eT
1e1 +

1

2
eT
3Jbe3+

1

2
˜̄u
T
0
˜̄u0 +

1

2
γ−1
g tr(G̃TG−1G̃) (37)

G−1 Ḡ

V2

其中, 未知矩阵  用于获得  (用于处理控制增

益矩阵的不确定性)的自适应律. 结合式 (13)和式

(36),   的导数可以推导为

V̇2 = − k1e
T
1e1 − k2e

T
3e3 − eT

3
˜̄u0 −

eT
3G

−1G̃v1 + ˜̄u
T
0Γ

−1
ū0

˙̄̃u0 + tr(G̃TG−1 ˙̃G) (38)

eT
3
˜̄u0 = ˜̄u

T
0e3 eT

3G
−1G̃v1 = tr(v1e

T
3G

−1G̃) =

tr(G̃TG−1e3v
T
1 ) v1

˙̃G =

− ˙̄G ˙̄̃u0 = − ˙̄̄u0

k1, k2 > 0 V̇2

由于 ,  

. 结合式 (35)中定义的信号 ,  

,   以及式 (33)和式 (34)中的自适应

律, 且 , 式 (38) 中的  推导为

V̇2 = −k1e
T
1e1 − k2e

T
3e3 ≤ 0 (39)

e1, e3, G̃, ˜̄u0 ∈ L∞ e1, e3 ∈ L2

α, α̇, v0, v, ė1,

ė3 ∈ L∞

limt→∞ e1 = 0 limt→∞ e3 = 0

limt→∞ e2 = 0

这表明  , 以及  . 结合

式 (20) ~ (23), (26), (32)和 (36), 可得 

. 最后根据 Barbalat引理, 可得所有的闭

环信号有界且  以及 , 最
终可得 .

2) 多故障情况

σ = σ(i) ū = ū(i)

(Ti, Ti+1), T0 = 0, TN = ∞, i = 0, 1, · · · ,
N − 1 N

V2

V2(Ti+1), i = 0, 1, · · · , N − 2

考虑故障模式矩阵   及故障值  

在时间间隔 

 内是固定的, 其中  是有限序列次数. 基于

发生单故障时对系统的性能分析, 对于多执行器故

障, 可以分析在发生故障时间内 Lyapunov函数 

的有界性, 即 .

G̃(i) = G(i) − Ḡ(i)

˜̄u0(i) = ū0(i) − ¯̄u0(i) t ∈ (Ti, Ti+1), T0 = 0, TN =

∞, i= 0, 1, · · · , N− 1. Γū0 =

16×6, γg = 1.

针对每一种故障模式, 定义  以

及  ,   

  为简单起见, 在本文中令 

     在式 (37)的基础上, 本文选择

V2(i) =
1

2
eT
1e1 +

1

2
eT
3Jbe3 +

1

2
˜̄u
T
0(i)

˜̄u0(i)+

1

2
γ−1
g tr(G̃T

(i)G
−1
(i) G̃(i)) (40)

结合式 (39), 进一步可得


V̇2(0)(t) ≤ 0, t ∈ [0, T1)

V̇2(i)(t) ≤ 0, t ∈ (Ti, Ti+1), i = 1, · · · , N − 2

V̇2(N−1)(t) ≤ 0, t ∈ (TN−1, ∞)

(41)

由式 (41)可得
V2(0)(0) ≥ V2(0)(T1)

V2(i)(Ti) ≥ V2(i)(Ti+1), i = 1, · · · , N − 2

V2(N−1)(TN−1) ≥ V2(N−1)(t), t ≥ TN−1

(42)

λmax λmin G−1
(i)

λmax > λmin > 0 Π1 = ˜̄u
T
0(i+1)

˜̄u0(i+1)

Π2 = tr(G̃T
(i+1)G

−1
(i+1)G̃(i+1))

令   和   分别为   的最大和最小特征

值, 并且 . 分别令 

以及 , 对其进一步推导,

可得

Π1 = (ū0(i+1) − ¯̄u0)
T(ū0(i+1) − ¯̄u0) =

(ū0(i+1) − ū0(i) + ˜̄u0(i))
T

(ū0(i+1) − ū0(i) + ˜̄u0(i)) ≤

2˜̄u
T
0(i)

˜̄u0(i) + 2(ū0(i+1) − ū0(i))
T

(ū0(i+1) − ū0(i)) (43)

Π2 ≤ λmaxtr((G(i+1) − Ḡ)T(G(i+1) − Ḡ)) =

λmaxtr(G(i+1) −G(i) + G̃i)
T

((G(i+1) −G(i) + G̃i) =

λmax(tr(G̃T
i G̃i)+

tr((G(i+1) −G(i))
T(G(i+1) −G(i)))+

2tr(G̃T
i (G(i+1) −G(i))) ≤

2λmaxtr(G̃T
i G̃i) + 2λmaxtr((G(i+1) −G(i))

T

(G(i+1) −G(i))) (44)

tr(G̃T
(i)G

−1
(i) G̃(i)) ≥ λmintr(G̃T

i G̃i) (45)

κ(i+1) = 2(ū0(i+1) − ū0(i))
T(ū0(i+1) − ū0(i))+

2λmaxtr((G(i+1) −G(i))
T(G(i+1) −G(i))), i = 0, 1, · · · ,

N − 2 kmax = max{1, 4λmax}

令 

, 且 . 结合式 (43)和式 (44),
进一步可得

V2(i+1) ≤
1

2
eT
1e1 +

1

2
eT
3Jbe3 +

1

2
˜̄u
T
0(i)

˜̄u0(i)+

2λmaxtr(G̃T
(i)G̃(i)) + κ(i+1) ≤

kmax(
1

2
eT
1e1 +

1

2
eT
3Jbe3 +

1

2
˜̄u
T
0(i)

˜̄u0(i)+

1

2
tr(G̃T

(i)G
−1
(i) G̃(i))) + κ(i+1) (46)

kmin = min{1, λmin}另一方面, 令 , 基于不等式 (45)
可得
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V2(i) ≥
1

2
eT
1e1 +

1

2
eT
3Jbe3 +

1

2
˜̄u
T
0(i)

˜̄u0(i)+

λmin

2
tr(G̃T

(i)G̃(i)) ≥

kmin(
1

2
eT
1e1 +

1

2
eT
3Jbe3 +

1

2
˜̄u
T
0(i)

˜̄u0(i)+

1

2
tr(G̃T

(i)G̃(i))) (47)

基于不等式 (46)和 (47), 可得

V2(i+1) ≤
kmin

kmax
V2(i) + κ(i+1) (48)

结合不等式组 (42), 进一步可得

V2(1)(T1) ≤
kmin

kmax
V2(0)(T1) + κ(1) ≤

kmin

kmax
V2(0)(0) + κ(1)

V2(i+1)(Ti+1) ≤
kmin

kmax
V2(i)(Ti+1) + κ(i+1) ≤

kmin

kmax
V2(i)(Ti) + κ(i+1)

V2(N−1)(t) ≤ V2(N−1)(TN−1), t ≤ TN−1

(49)

V2(t)

结合式 (41) 中的不等式组, 考虑多执行器故障,
Lyapunov函数  有界.  □ 

3    仿真验证

本节将设计的自适应容错控制方案应用于控制

航天器近距离操作相对运动系统来验证其有效性. 

3.1    航天器模型与仿真初值

目标航天器的轨道参数参考文献 [12], 追踪航

天器的质量和转动惯量矩阵分别为

m = 15 kg

J =

 3.0514 0 0

0 2.6628 0

0 0 2.1879


追踪航天器用于位置和姿态的执行机构分别为

推力器和飞轮, 共计有 4个推力器和 4个反作用飞

轮. 设定追踪航天器的对偶控制分配矩阵为

Dr =

√
2

2

 0 0 1 1

1 −1 1 1

1 1 0 0



Dd =
1

3


3 0 0

√
3

0 3 0
√
3

0 0 3
√
3



设置考虑的位姿执行器故障模式如下:
ur1(t)=0.6vr1(t), ud1(t)=0.6vd1(t), t ≥ 100 s1)     ;
ur2(t) = 0.3vr1(t) + 0.4, ud1(t) = 0.3vd2(t)+

0.4 t ≥ 200 s

2)  
,  ;

ur4(t) = 0, ud1(t) = 0 t ≥ 300 s3)  ,  ;
û(t) = v̂(t)4)  , 其他时刻.

k1 = 1 k2 = 1

γg = 1 Γū0 = 16×6

q̂bt = [0.5, 0.5, 0.5, 0.5]T + ε[0,

0, −5, 0]T

ω̂bt = [0, 0.2, 0]T + ε[0, 0.2, 0]T

¯̄u(0) = [0, 0, 0, 0, 0, 0]T

针对仿真, 设计如下的初值,   ,   ,
,  . 设定追踪航天器相对期望坐标

系的对偶四元数为:   

, 追踪航天器相对期望坐标系的对偶角速

度为:   . 积分环节的

仿真初值设定为:  , 以及

Ḡ(0) =



1 0 0 0 0 0

0 0.5 0 0 0 0

0 0 1 0 0 0

0 0 0 0.8333 −0.1667 −0.1667

0 0 0 −0.1667 0.8333 −0.1667

0 0 0 −0.1667 −0.1667 0.8333


 

3.2    仿真结果

将本文设计的直接自适应容错控制方案应用到

上述追踪航天器模型上, 配置系统参数和仿真初值,
注入执行器故障, 得到如下仿真结果.

e1

e2 û v̂

图 2 ~ 4分别表示系统运动学误差  、动力学

误差  以及对偶控制力矩  与对偶控制信号 . 由
图 2 ~ 4可以看出, 本文设计的自适应控制器保证

了追踪航天器的位姿控制系统在发生执行器故障

后: 1) 系统所有闭环信号的有界性, 包括系统跟踪
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e1图 2    运动学状态误差 

e1Fig. 2    Kinematic state error  
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0 ≤ t < 100

误差, 系统运动学及动力学状态和控制信号; 2) 在
 s 内, 未发生故障, 跟踪误差都能收敛

到 0, 当 100 s, 200 s, 300 s发生新故障时, 在短

暂响应后, 系统的跟踪性能恢复, 设计的自适应直

接容错控制方案能够在有故障情况下保证系统的

性能. 

4    结束语

针对航天器近距离操作位姿相对运动系统多执

行器故障问题, 提出了一种同时考虑失效故障和失

控故障的直接自适应容错控制方案. 本文采用对偶

四元数对航天器位姿耦合系统精确建模. 在没有先

验知识的情况下处理了故障模式矩阵的不确定性.
并提供了一个新的性能分析, 用以证明多执行器故

障有限次突变时刻的稳定性. 该控制律保证了在无

故障情况下或在有故障情况下跟踪误差的全局渐近

稳定性. 仿真中假设故障参数为常数或分段常数,
系统在所有故障情况下都是可控的, 验证了该结论

的有效性. 未来将考虑带有挠性附件的航天器近距

离操作过程中的位姿相对运动系统执行器故障问

题, 并将质量及转动惯量不确定性考虑在内.
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e2图 3    动力学状态误差 

e2Fig. 3    Dynamic state error  
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û v̂图 4    对偶控制力矩  与对偶控制信号 

û v̂Fig. 4    Dual control torque    and dual control signal  
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