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具有角速度和输入约束的航天器姿态协同控制

郑 重 1 李 鹏 2 钱默抒 1

摘 要 提出了基于有向图的航天器姿态协同控制算法, 并且系统的角速度和控制输入满足有界性的约束. 当外部扰动存在

时, 设计了自适应算法估计扰动的上界, 采用滤波器补偿的方法处理控制输入饱和问题, 并且设计了新的自适应姿态协同控制

算法. 对于所设计的控制算法, 给出了稳定性分析, 证明了系统具有几乎全局渐近稳定性. 进一步把控制算法推广到时变通信

时滞情况, 当控制器参数满足一定条件时, 仍然能够保证编队系统的几乎全局渐近稳定性. 通过数值仿真, 验证了所提出的控

制方案的有效性.
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Spacecraft Attitude Coordination Control With Angular Velocity and

Input Constraints
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Abstract The spacecraft attitude coordination control algorithms with directed graph are proposed, and the resulting

angular velocity and control input of the system satisfy the boundness constraint. When the external disturbances exist,

the adaptive algorithms are designed to estimate the upper bound of the disturbances. The compensation method using

the filters is adopted to deal with the input saturation problem, and the novel adaptive attitude coordination control

algorithms are developed. The almost global asymptotical stability of the system with the proposed control algorithms

is proven by the use of stability analysis. The control algorithms are further extended to the case of the time-varying

communication delays. The almost global asymptotic stability of the system is also guaranteed when the parameters of

the controllers satisfy some conditions. The effectiveness of the control schemes is verified by numerical simulations.
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在航天器编队飞行任务中, 航天器系统依照特
定的任务要求, 通过信息交互协作完成共同目标, 形
成一个分布式空间系统, 从而完成传统的单一大型
航天器难以实现的复杂空间任务. 由于航天器编队
系统具有鲁棒性强、可靠性高、发射成本低等优点,
成为近年来研究的热点[1]. 为了保证航天器编队系
统能够完全实现特定的空间任务, 需要利用航天器
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之间的相对信息进行协同控制.
姿态协同控制是航天器编队在轨运行的一项重

要的关键技术, 目前国内外学者已对其进行了较多
研究[2−12], 取得了一定的研究成果. 然而, 这些结果
大多是采用四元数或罗德里格参数表示姿态, 由于
四元数表示姿态具有非唯一性, 可能导致出现姿态
展开现象[13],因此航天器在跟踪外界姿态信号时,航
天器相对姿态的一致性很难得到保持. 对于采用罗
德里格参数描述的姿态控制设计方法, 同样存在姿
态展开问题[14]. 解决姿态展开问题一般有两种方法,
一种是采用四元数和修正罗德里格参数 (Modified
Rodrigues parameters, MRP) 的切换系统混杂控
制实现全局姿态跟踪[15], 但是这种控制算法是非连
续的, 很难直接应用于飞轮、磁力矩器、控制力矩陀
螺等提供连续的控制信号的航天器执行机构中; 第
二种是直接基于旋转矩阵描述姿态运动并设计协同

控制器. 因为旋转矩阵在描述姿态运动时是无奇异
的, 并且它与航天器姿态是一一对应的关系, 所以基
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于旋转矩阵描述姿态, 并设计姿态协同控制算法能
够有效避免上述姿态展开现象. 文献 [16] 采用旋转
矩阵描述的姿态运动数学模型, 在只需要相对姿态
误差的情况下设计了自主姿态协同控制方法. 文献
[17] 利用系统无源控制方法提出了角速度控制律并
证明了姿态的一致性, 但是没有考虑系统姿态动力
学方程. 文献 [18] 在仅利用了相对姿态误差情况下
给出了角速度控制策略, 同时进一步分析了发生通
信拓扑切换情况的系统稳定性. 文献 [19] 给出了基
于旋转矩阵的姿态运动学方程, 在没有参考信息情
况下设计了姿态同步控制算法, 并且分析了控制算
法对于常值通信时滞的鲁棒性. 文献 [20] 采用旋转
矩阵描述航天器姿态, 在有向通信图下设计了姿态
协同控制算法, 并且同时研究了通信时滞、外界扰动
和模型不确定性的影响.

在航天器姿态控制过程中, 往往需要角速度
和控制输入满足一定的约束. 如在 XTE (X-ray
timing explorer, X 射线定时探测器) 航天器姿态机
动过程中, 角速度陀螺需要满足幅值受限的要求[21],
因此角速度最大值不能超过给定的范围. 同时, 飞
轮、磁力矩器等执行机构只能提供有限的控制力矩,
如果控制指令给出的控制力矩太大, 则控制系统可
能发生控制输入受限问题, 导致控制性能下降, 甚至
是整个编队系统的失稳. 针对此问题, Hu 等[22] 采

用非线性 PD 控制使得航天器跟踪期望的姿态, 满
足角速度有界的要求, 同时考虑了执行器不确定性.
进一步, Hu 等在文献 [23] 中考虑了执行器的死区
非线性和姿态展开, 在文献 [24] 中研究了角速度和
输入幅值受限情况下姿态跟踪控制问题. Shen 等[25]

采用势函数方法设计了自适应姿态跟踪控制器, 保
证姿态角和角速度都能够在跟定的范围内变化. Yu
等[26] 采用滑模控制设计姿态跟踪控制算法, 能够实
现角速度和控制输入在给定的界内. 然而, 在采用旋
转矩阵的姿态协同控制中, 目前还几乎没有学者同
时考虑角速度和控制输入受限问题, 特别是航天器
还受到外界扰动和通信时滞的影响等情况.
本文主要采用旋转矩阵描述的姿态跟踪控制动

力学模型, 在有向通信结构下设计了能够同时保证
角速度和控制输入有界的鲁棒姿态协同控制算法.
本文创新点包括: 1) 对于采用旋转矩阵的闭环系统
多个平衡点问题, 给出了详细的稳定性分析, 并证明
了系统的几乎全局渐近稳定性; 2) 采用新的势函数
方法设计具有角速度限制的控制器, 并且设计了新
的滤波器补偿控制输入受限; 3) 考虑了可能存在信
息传输时滞的情况, 设计了对通信时滞具有鲁棒性
的姿态协同控制算法.

1 相关理论基础

1.1 航天器姿态动力学模型

本文考虑 n 个航天器组成航天器编队系统, 采
用旋转矩阵描述航天器姿态运动. 假设航天器存在
输入饱和约束, 则第 i 个航天器姿态运动学和动力

学方程为[20]

ṘRRi = RRRiω
×
i (1)

JJJ iω̇i = −ω×
i JJJ iωi + uuui + dddi (2)

式中: JJJ i ∈ R3×3 表示航天器的转动惯量矩阵; ωi ∈
R3 为体坐标系表示下的角速度; uuui, dddi ∈ R3 分

别表示控制力矩和扰动力矩, 扰动的界可表示为
‖dddi‖∞ ≤ d0, d0 > 0 为未知常数; 令 uuui = sat(τ i),
sat 为饱和函数, 即对于向量 yyy = [y1 y2 y3]T,

sat(yyy) = [sat(y1) sat(y2) sat(y3)]T

sat(yi) = sgn(yi)min{τ0, |yi|}, i = 1, 2, 3

sgn(·)为符号函数, τ0 > 0为控制输入的上界. RRRi ∈
SO(3) 表示本体坐标系到惯性坐标系的旋转矩阵;
ω×

i 表示向量 ωi = [ω1 ω2 ω3]T 对应的反对称
阵, 即

ω×
i =




0 −ω3 ω2

ω3 0 −ω1

−ω2 ω1 0




上述叉乘运算把三维向量映射为反对称矩阵, 设其
逆运算为 ∨, 则可得[20]

tr[AxAxAx×] =
1
2
tr[xxx×(AAA−AAAT)] =

− xxxT(AAA−AAAT)∨ = −xxxTϕ(AAA) (3)

xxx×AAA + AAATxxx× = [(tr(AAA))III3 −AAA)xxx]× (4)

RRRxxx×RRRT = (RxRxRx)× (5)

其中 ϕ(AAA) = (AAA − AAAT)∨, xxx ∈ R3, AAA ∈ R3×3,
RRR ∈ SO(3).

记期望的姿态为RRRd ∈ SO(3), 期望的角速度为
ωd ∈ R3, 并且满足

ṘRRd = RRRdω
×
d (6)

定义误差旋转矩阵为 R̃RRi = RRRT
d RRRi, 误差角速度为

δωi = ωi − R̃RR
T

i ωd , 由式 (1) 和式 (2) 可知, 姿态跟
踪误差方程可以表示为

˙̃
RRRi = R̃RRi(δωi)× (7)
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JJJ iδω̇i = − ω×
i JJJ iωi − JJJ iR̃RR

T

i ω̇d+

JJJ i(δωi)×R̃RR
T

i ωd + sat(τ i) + dddi (8)

本文的目的即为, 设计控制器使得航天器在满足角
速度和控制约束下, 实现协同一致地跟踪期望的姿
态, 即

‖ωi‖∞ ≤ ω0, ‖uuui‖∞ ≤ τ0 (9)

并且当 t →∞ 时, RRRi → RRRd, ωi → ωd.

1.2 图论

图是由若干给定的节点和连接两个节点的边

集所构成的, 记为 G = (υ, ς,CCC), 它由节点集 υ =
{υ1, υ2, · · · , υn}、边集 ς ⊆ υ × υ 和加权邻接矩阵

CCC = [cij] ∈ Rn×n 组成[27]. 如果节点 υi 能直接得到

节点 υj 的信息, 则图中就包含一条从 υj 指向 υi 的

边, 记为 (υi, υj) ∈ ς. 加权邻接矩阵 CCC 中的元素定

义为: 当 (υi, υj) ∈ ς 时, cij > 0; 否则, cij = 0. 无
向图中要求 cij = cji, 即 CCC 是主对角元素为零的对

称矩阵; 而有向图中 CCC 则不一定是对称的. 如果对
于 i = 1, 2, · · · , n, 有

∑n

j=1 cij =
∑n

j=1 cji 成立, 则
称图 G 是平衡的.

2 控制器设计

2.1 姿态协同控制器设计

定义姿态跟踪误差为

ei = tr(III3 −RRRT
d RRRi) (10)

其中 tr 表示矩阵的迹, 显然有 0 ≤ ei ≤ 4 成立. 由
式 (4) 和式 (7), ei 的导数可计算为

ėi = −tr(R̃RRi(δωi)×) = (δωi)Tϕ(R̃RRi) (11)

利用式 (3)∼ (5), ϕ(R̃RRi) 的导数可进一步计算为

ϕ̇(R̃RRi) = (R̃RRi(δωi)× + (δωi)×R̃RR
T

i )∨ =

(tr(R̃RRi)III3 − R̃RRi)δωi (12)

定义总误差变量为

sssi = δωi + αiϕ(R̃RRi) (13)

式中常数 αi > 0. 在控制器设计之前首先给出下面
引理 1.
引理 1. 如果 sssi ∈ L2 且 sssi, ṡssi ∈ L∞, 则当

t →∞ 时, δωi → 0, ϕ(R̃RRi) → 0.
证明. 由式 (11) 可得

∫ T

0

(δωi)Tϕ(R̃RRi)dt = ei(T )− ei(0) < ∞ (14)

其中 T > 0. 由式 (13) 且 sssi ∈ L2, 可得
∫ T

0

(δωi)Tδωidt + α2
i

∫ T

0

ϕT(R̃RRi)ϕ(R̃RRi)dt =
∫ T

0

sssT
i sssidt− 2αi

∫ T

0

(δωi)Tϕ(R̃RRi)dt < ∞ (15)

因此 δωi ∈ L2 和 ϕ(R̃RRi) ∈ L2 成立. 此外, 由于
sssi ∈ L∞, ϕ(R̃RRi) ∈ L∞, 可得 δωi ∈ L∞, 因此由
式 (12) 可得 ϕ̇(R̃RRi) ∈ L∞, 由 ṡssi ∈ L∞ 可得 δω̇i ∈
L∞. 因此由 Barbalat 引理[28] 可得, 当 t → ∞ 时,
δωi → 0 且 ϕ(R̃RRi) → 0 成立.

定义 1. 考虑如下非线性动态系统

ẋxx(t) = fff(xxx(t),uuu),xxx ∈ U,xxx(0) = xxx0

其中 U 为状态空间集合, 并且系统存在某个平衡点
xxxe. 如果系统是 Lyapunov 稳定的, 并且存在一个零
测度集 U0, 对于与任意的 xxx0 ∈ U\U0, 成立

lim
t→∞

‖xxx(t,xxx0, t0)− xxxe‖ = 0

则称平衡点 xxxe 是几乎全局渐近稳定的.
为了补偿控制输入饱和的影响, 设计滤波器 ξi

为

JJJ iξ̇i = −λ1ξi + ∆τ i (16)

式中常数 λ1 > 0, ∆τ i = sat(τ i) − τ i 表示输入饱

和约束下的有界控制与所设计的控制之差. 因此由
式 (8) 可得

JJJ iṡssi =JJJ i(δω̇i + żzzi − ξ̇i) = −ω×
i JJJ iωi−

JJJ iR̃RR
T

i ω̇d + JJJ i(δωi)×R̃RR
T

i ωd + τ i+

∆τ i + dddi + JJJ iżzzi − JJJ iξ̇i = −ω×
i JJJ iωi−

JJJ iR̃RR
T

i ω̇d + JJJ i(δωi)×R̃RR
T

i ωd+

τ i + dddi + JJJ iżzzi + λ1ξi (17)

式中 zzzi = αiϕ(R̃RRi) + ξi. 姿态协同控制器设计为

τ i =ω×
i JJJ iωi + JJJ iR̃RR

T

i ω̇d − JJJ i(δωi)×R̃RR
T

i ωd−

JJJ iżzzi − λ1ξi − JJJ iΨ i(kisssi +
n∑

j=1

cij(sssi − sssj))−

d̂ddisgn(JJJ−1
i Ψ−1

i sssi) (18)

˙̂
di = γi‖JJJ−1

i Ψ−1
i sssi‖1 (19)

式中: cij 表示加权邻接矩阵CCC 中的元素; d̂i 为扰动

上界 d0 的估计值, 且要求 d̂i(0) > 0; 常数 γi > 0;
矩阵 Ψ i 为

Ψ i = diag{s̄2
i − s2

i1, s̄
2
i − s2

i2, s̄
2
i − s2

i3} (20)
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式中 sssi = [si1 si2 si3]T, s̄i = ω0 − 2αi > 0 为 sssi

的上界, 并且本文假设系统初值满足 |sik(0)| < |s̄i|,
k = 1, 2, 3.
定理 1. 对于航天器姿态控制系统 (1) 和 (2),

定义集合 Pi = {(sssi, R̃RRi)|sssi = 0, tr(R̃RRi) = −1}, 在滤
波器式 (16)、控制器式 (18) 和自适应律式 (19) 作
用下, 如果航天器之间的通信拓扑图为平衡有向图,
则可得:

1) 集合 Pi 中的任意一点都是不稳定的平衡点;
2) 闭环系统具有几乎全局渐近稳定性, 即对于

除了一个测度为零的集合之外的系统初始状态, 系
统轨迹收敛到集合 Qi = {(sssi, R̃RRi)|sssi = 0, R̃RRi = III3}
中, 当 t →∞ 时, RRRi → RRRd, δωi → 0;

3) 对于任意时刻, 航天器角速度和控制输入满
足约束 ‖ωi‖∞ ≤ ω0, ‖uuui‖∞ ≤ τ0.
证明. 选取 Lyapunov 函数为

V =
1
2

n∑
i=1

3∑
k=1

ln(
s̄2

i

s̄2
i − s2

ik

) +
n∑

i=1

1
2γi

d̃i

2
(21)

式中 d̃i = d0 − d̂i. 由式 (17) 和式 (18) 可得

JJJ iṡssi = − JJJ iΨ i(kisssi +
n∑

j=1

cij(sssi − sssj))−

d̂ddisgn(JJJ−1
i Ψ−1

i sssi) + dddi (22)

由式 (19) 和 d̂i(0) > 0 可知, 对于任意的 t ≥ 0,
d̂i(t) > 0 成立. 利用 d̂i > 0, ‖dddi‖∞ ≤ d0, 并对式
(21) 求导可得

V̇ =
n∑

i=1

sssT
i diag{ 1

s̄2
i − s2

i1

,
1

s̄2
i − s2

i2

,
1

s̄2
i − s2

i3

}ṡssi−
n∑

i=1

1
γi

d̃i
˙̂
di =

−
n∑

i=1

sssT
i (kisssi +

n∑
j=1

cij(sssi − sssj))+

n∑
i=1

sssT
i Ψ−1

i JJJ−1
i (−d̂ddisgn(JJJ−1

i Ψ−1
i sssi) + dddi)−

n∑
i=1

d̃i‖JJJ−1
i Ψ−1

i sssi‖1 ≤

−
n∑

i=1

sssT
i (kisssi +

n∑
j=1

cij(sssi − sssj))−

d̂ddi‖JJJ−1
i Ψ−1

i sssi‖1 + ‖dddi‖∞‖JJJ−1
i Ψ−1

i sssi‖1−
n∑

i=1

d̃i‖JJJ−1
i Ψ−1

i sssi‖1 ≤

−
n∑

i=1

kisss
T
i sssi −

n∑
i=1

n∑
j=1

cijsss
T
i (sssi − sssj) (23)

因为通信拓扑图为平衡图, 则
∑n

j=1 cij =
∑n

j=1 cji,
因此

n∑
i=1

n∑
j=1

cijsss
T
i (sssi − sssj) =

n∑
i=1

n∑
j=1

cij

2
sssT

i sssi−
n∑

i=1

n∑
j=1

cijsss
T
i sssj +

n∑
j=1

n∑
i=1

cjisss
T
i sssi =

n∑
i=1

n∑
j=1

cij

2
sssT

i sssi −
n∑

i=1

n∑
j=1

cijsss
T
i sssj+

n∑
i=1

n∑
j=1

cijsss
T
j sssj =

n∑
i=1

n∑
j=1

cij

2
(sssi − sssj)T(sssi − sssj) (24)

把式 (24) 代入式 (23) 可得

V̇ ≤ −
n∑

i=1

kisss
T
i sssi −

n∑
i=1

n∑
j=1

cij

2
(sssi − sssj)T(sssi − sssj)

(25)
因此 V 有界, 并由式 (22) 可知 sssi, ṡssi ∈ L∞, 对式
(25) 两边积分可得

n∑
i=1

ki

∫ T

0

sssT
i sssidt ≤ V (0)− V (T ) < ∞ (26)

因此 sssi ∈ L2, 由引理 1 可得当 t →∞ 时, δωi → 0,
ϕ(R̃RRi) → 0. 系统的平衡点为

Oi = {(δωi, R̃RRi)|sssi = 0, ϕ(R̃RRi) = 0} (27)

由于 ϕ(R̃RRi) = 0 ⇔ R̃RRi = R̃RR
T

i , 由旋转矩阵 R̃RRi 的

酉分解可得, 在系统的平衡点处有 RRRi = RRRd 或者

tr(R̃RRi) = −1 成立[29].
下面利用旋转矩阵的四元数表示证明结论 1).

设 qqqd 为 RRRd 对应的期望四元数, qqqi 表示 RRRi 对应的

四元数, 误差四元数定义为 q̃qqi = qqq∗d ◦ qqqi, 其中 qqq∗d 表
示四元数 qqqd 的共轭, ◦ 表示四元数乘法. 对于四
元数 q̃qqi = [qi1 qqqT

iv]
T, 相应的旋转矩阵为 RRR(q̃qqi) =

III3 +2qi1qqq
×
iv+2qqq×ivqqq

×
iv,从而在集合Oi 中,有 ϕ(R̃RRi) =

4qi1qqqiv = 0, 因此 qi1 = 0 或者 qqqiv = 0. 可得 Pi =
{(sssi, q̃qqi)|sssi = 0, qi1 = 0}, 此时 qi1 的动力学方程可

表示为

q̇i1 = − (δωi)Tqqqiv = −sssT
i qqqiv + 4αiqi1qqq

T
ivqqqiv =

− sssT
i qqqiv + 4αiqi1 − 4αiq

3
i1 (28)



1448 自 动 化 学 报 47卷

由于 αi > 0, 因此平衡点 qi1 = 0 是不稳定的, 并且
sssi 收敛到 0, 所以集合 Pi 中的任意点都是不稳定的

平衡点. 由此证明了结论 1).
若 q̃qqi ∈ Qi = {(sssi, R̃RRi)|sssi = 0, qqqiv = 0}, 则 qqqiv

的动力学方程为

q̇qqiv =
1
2
(qqq×iv + qi1III3)δωi =

1
2
(qqq×iv + qi1III3)sssi − 2αi(qqq×iv + qi1III3)qi1qqqiv =

1
2
(qqq×iv + qi1III3)sssi − 2αi(1− qqqT

ivqqqiv)qqqiv =

− 2αiqqqiv + 2αi(qqqT
ivqqqiv)qqqiv+

1
2
(qqq×iv + qi1III3)sssi (29)

设 V0 = 0.5qqqT
ivqqqiv, 则可得

V̇0 = −4αiV0 + 8αiV
2
0 + 0.5qi1qqq

T
ivsssi (30)

由 sssi → 0 和 αi > 0, 可得 V0 → 0, 因此 qqqiv → 0.
由此可得集合 Qi 中任意点都是稳定的平衡点.
同时, 系统轨迹可能沿着变量 sssi 的稳定中心流

形逐渐收敛到集合 Pi 中. 由文献 [29] 的结果可知,
这些系统轨迹集合在整个状态空间的测度为 0, 而
且不稳定的平衡点集合 Pi 在状态空间 R3 × SO(3)
上的测度也为 0, 这就证明了, 如果初始状态不在
这个零测度集, 则系统轨迹收敛到期望的平衡点
Qi = {(sssi, R̃RRi)|sssi = 0, R̃RRi = III3}中, 即当 t →∞ 时,
RRRi → RRRd, δωi → 0. 由此证明了结论 2).

当 |sik| < s̄i 时, ln( s̄2
i

s̄2
i−s2

ik

)有界,并且当 |sik| →
s̄i 时, ln( s̄2

i

s̄2
i−s2

ik

) →∞, 由于 V 有界, 可知 |sik(t)| <
|s̄i|, 所以 Ψ−1

i 是存在的并且不会出现奇异, 并且

‖sssi‖∞ = max
1≤k≤3

|sik| < s̄i = ω0 − 2αi (31)

因此

‖ωi‖∞ ≤ ‖sssi‖∞ + αi‖ϕ(R̃RRi)‖∞ ≤ ω0 (32)

并且

‖uuui‖∞ = ‖sat(τ i)‖∞ ≤ τ0 (33)

由此证明了结论 3). ¤
2.2 通信时滞下的姿态协同控制器设计

为了实现姿态的协同控制, 航天器需要获取相
对姿态信息, 这些信息可以通过无线传输等通信方
式得到. 由于航天器通信距离较远和信息传输设备
的物理限制, 信息传输过程中可能产生通信时滞. 本
节进一步研究航天器编队系统中存在通信时滞的情

况,则航天器只能得到时滞发生后的信息 sssj(t−Tij),

此时控制器为

τ i =ω×
i JJJ iωi + JJJ iR̃RR

T

i ω̇d−
JJJ i(δωi)×R̃RR

T

i ωd − JJJ iżzzi − λ1ξi−

JJJ iΨ i

(
kisssi +

n∑
j=1

cij(sssi − sssj(t− Tij))

)
−

d̂ddisgn(JJJ−1
i Ψ−1

i sssi) (34)

其中 Tij(t) ≥ 0 是时变的. 假设时滞量 Tij 的精确

值未知, 但是 Ṫij 的上界是已知的, 并且满足 Ṫij ≤
hij < 1. 则可以得到下面的定理 2.
定理 2. 对于航天器姿态控制系统 (1) 和 (2),

定义集合 Pi = {(sssi, R̃RRi)|sssi = 0, tr(R̃RRi) = −1}, 在控
制器式 (16)、式 (34) 和式 (19) 的作用下, 如果航天
器的通信拓扑图为平衡有向图, 且控制器参数满足

ki >
ρ− 1

2

n∑
j=1

cij, ρ(1− hij) ≥ 1,

i, j = 1, 2, · · · , n (35)

式中常数 ρ > 1. 则定理 1 中的结论仍然成立.
证明. 选取 Lyapunov 函数为

V =
1
2

n∑
i=1

3∑
k=1

ln(
s̄2

i

s̄2
i − s2

ik

) +
n∑

i=1

1
2γi

d̃i

2
+

1
2

n∑
i=1

n∑
j=1

ρcij

∫ t

t−Tij(t)

sssT
j (τ)sssj(τ)dτ (36)

对上式求导可得

V̇ ≤ −
n∑

i=1

sssT
i

(
kisssi +

n∑
j=1

cij(sssi − sssj(t− Tij))

)
+

1
2

n∑
i=1

n∑
j=1

ρcij

(
sssT

j sssj−

(1− hij)sssT
j (t− Tij)sssj(t− Tij)

)
(37)

注意到

sssT
i sssj(t−Tij) ≤ 1

2
sssT

i sssi+
1
2
sssT

j (t−Tij)sssj(t−Tij) (38)

并且通信拓扑图为平衡图,
∑n

j=1 cij =
∑n

j=1 cji, 因
此

n∑
i=1

n∑
j=1

cijsss
T
i sssi =

n∑
j=1

n∑
i=1

cjisss
T
i sssi =

n∑
i=1

n∑
j=1

cijsss
T
j sssj (39)
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把式 (38) 和式 (39) 代入式 (37) 可得

V̇ ≤−
n∑

i=1

kisss
T
i sssi −

n∑
i=1

n∑
j=1

cij

2
(1− ρ)sssT

i sssi−
n∑

i=1

n∑
j=1

cij

2
(ρ(1− hij)− 1)×

sssT
j (t− Tij)sssj(t− Tij) (40)

因此如果控制器参数满足式 (35), 则可得 V̇ ≤ 0, V

有界, 并由闭环系统方程可知 sssi, ṡssi ∈ L∞ 对式 (40)
两边积分可得

n∑
i=1

(ki − ρ− 1
2

)
n∑

j=1

cij

∫ T

0

sssT
i sssidt ≤

V (0)− V (T ) < ∞ (41)

因此 sssi ∈ L2, 由引理 1 可得当 t →∞ 时, δωi → 0,
ϕ(R̃RRi) → 0. 接下来的证明与定理 1 的证明过程类
似, 同样可以得到定理 1 中的 3 条结论, 在此不再赘
述. ¤

3 数值仿真

本节采用MATLAB 进行数值仿真以验证所提
出控制算法的有效性, 为了简便考虑, 只对具有通信
时滞的控制器 (34) 进行验证. 假设四个航天器组成
编队系统, 航天器受到的扰动为
dddi = [0.02sin(0.1t) 0.02cos(0.1t) 0.02sin(0.2t)]T

N ·m, i = 1, 2, 3, 4.

航天器的转动惯量矩阵设为

JJJ1 =




22.7 0.2 −0.5
0.2 23.3 0.3
−0.5 0.3 24.5


 kg ·m2,

JJJ2 =




27.2 0.2 −0.5
0.2 28.3 0.3
−0.5 0.3 29.5


 kg ·m2,

JJJ3 =




32.7 0.2 −0.5
0.2 33.3 0.3
−0.5 0.3 34.5


 kg ·m2,

JJJ4 =




37.7 0.2 −0.5
0.2 38.3 0.3
−0.5 0.3 39.5


 kg ·m2,

航天器的初始角速度设为 0, 初始姿态设为

RRR1(0) =




0.7871 −0, 3902 −0.4778
−0.2779 0.9158 0.2901
0.5507 −0.0956 0.8292


 ,

RRR2(0) =




0.6464 0.6295 −0.4313
−0.5866 0.7714 0.2467
0.488 0.0935 0.8678


 ,

RRR3(0) =




0.8781 0.2992 −0.3791
−0.2277 0.9518 0.2057
0.4209 −0.0943 0.9022


 ,

RRR4(0) =



−0.068 0.7934 −0.6049
−0.23 0.5775 0.7833
0.9708 0.1924 0.1432


 ,

期望角速度取为

ωd = 0.1[sin(t/40) − sin(t/50) − sin(t/60)]T

rad/s
期望旋转矩阵的初始值取为

RRRd(0) =




0.6479 0.4838 −0.5572
−0.3123 0.8714 0.3783
0.6685 −0.0813 0.7392




控制器 (34) 的加权邻接矩阵CCC 选取为

CCC = [cij]4×4 =




0 0 0.5 0
0.6 0 0 0
0 0.5 0 0.4

0.6 0 0 0




控制器 (34) 的参数选取为 αi = 0.1, ki = 15,
λ1 = 0.2, 自适应律式 (16) 和式 (19) 参数分别选
取为 ξi(0) = [0.1 0.1 0.1]T, d̂i(0) = 0.001N ·m,
γi = 0.00005. 时变的通信时滞取为

T13 = 1− 0.2cos(0.4t) s,

T21 = T41 = 1 + 0.2sin(0.2t) s,

T32 = 2 + 0.4sin(0.2t) s, T34 = 3 + 0.6sin(0.2t) s

要求的角速度和控制输入上界分别取为

ω0 = 0.5 rad/s, τ0 = 5 N ·m
令常数 ρ = 3, 则显然在所选取的控制器参数下, 式
(35) 能够得到满足.
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定义航天器的姿态角误差 σi 为

σi = arccos
(

1
2
tr(R̃RRi)− 1

)

显然当 σi = 0 时, RRRi = RRRd, 表明实现了航天器的
姿态同步跟踪. 控制器 (34) 的仿真结果如图 1∼ 5
所示. 图 1 给出了航天器的姿态误差角的变化曲线,
可以看出姿态误差角最终收敛到零, 表明航天器姿
态最终收敛到期望的姿态. 图 2 给出了航天器角速
度误差的曲线, 航天器角速度跟踪误差也能收敛到
零. 图 3 和图 4 给出了航天器角速度和控制力拒的
变化曲线, 可以看出角速度和控制力矩都能够满足
事先所给定的有界性约束. 图 5 给出了滤波器 ξi 的

曲线, 从图中可以看出 ξi 最终收敛到 0.

图 1 控制器 (34) 下的姿态角误差

Fig. 1 Attitude angle error with controller (34)

图 2 控制器 (34) 下的角速度误差

Fig. 2 Angular velocity error with controller (34)

为了进一步研究本文提出控制方法的性能, 把
控制器 (34) 和如下未考虑角速度和输入约束的控制
器作对比

图 3 控制器 (34) 下的角速度

Fig. 3 Angular velocity with controller (34)

图 4 控制器 (34) 下的控制力拒

Fig. 4 Control torque with controller (34)

图 5 控制器 (34) 下的滤波器 ξi

Fig. 5 The filter ξi with controller (34)

τ i =ω×
i JJJ iωi + JJJ iR̃RR

T

i ω̇d−
JJJ i(δωi)×R̃RR

T

i ωd − αiJJJ iϕ̇(R̃RRi)żzzi−(
kisssi +

n∑
j=1

cij(sssi − sssj(t− Tij))

)
(42)
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控制器 (42) 的仿真结果如图 6∼ 8 所示. 图 6 给出
了控制器 (42) 下的姿态误差角的变化曲线, 对比图
1 和图 6 可以看出, 两种控制器下姿态误差角都在
大约 30 s 收敛到零附近. 图 7 给出了控制器 (42) 下
的角速度, 从图中可以看出角速度 y 轴分量已经超

过角速度上界 ω0 = 0.5 rad/s, 说明控制器 (42) 无

图 6 控制器 (42) 下的姿态角误差

Fig. 6 Attitude angle error with controller (42)

图 7 控控制器 (42) 下的角速度

Fig. 7 Angular velocity with controller (42)

图 8 控制器 (42) 下的控制力拒

Fig. 8 Control torque with controller (42)

法满足角速度约束. 图 8 为控制器 (42) 下的控制力
矩, 同样从图中可以看出控制力矩 y 轴分量超过控

制输入上界 τ0 = 5N · m, 控制器 (42) 也无法满足
控制输入约束. 因此, 提出的控制器 (34) 与常规控
制器 (42) 具有相当的控制性能, 并且满足角速度和
输入约束.

4 结论

在通信图是有向的情况下, 设计了基于旋转矩
阵描述的自适应鲁棒姿态协同控制算法, 保证了系
统角速度和控制输入满足有界性的约束, 并分析了
系统的 Lyapunov 稳定性, 证明了闭环系统在期望
的平衡点具有几乎全局渐近稳定性. 当外界扰动存
在时, 提出了自适应算法估计外界扰动的上界, 并且
设计滤波器补偿控制输入饱和的影响, 对于所设计
的控制算法, 通过稳定性分析, 证明了对于除了一个
测度为零的集合之外的系统初始状态, 系统误差能
够收敛到 0; 进一步把结果推广到时变通信时滞情
况, 仍然能够保证系统具有几乎全局渐近稳定性, 以
及对通信时滞的鲁棒性. 仿真结果进一步表明系统
在所设计的控制算法下具有较好的性能.
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