
 

 

多星接管目标的分布式近似最优姿态跟踪控制
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摘    要   在多服务星对失效航天器进行姿态接管控制的在轨服务任务中, 考虑惯量矩阵未知和执行机构饱和的情况, 基于

自适应动态规划 (ADP)方法提出一种分布式姿态跟踪接管控制策略. 首先, 通过对姿态系统的建模分析, 设计一种含有力

矩饱和约束和期望力矩补偿的值函数, 在 ADP框架下, 用一组基函数逼近最优值函数, 并得到分布式近似最优姿态跟踪控

制策略; 然后, 为避免使用角加速度信息, 分别构建关于惯量参数和权重参数的滤波形式的线性回归模型, 根据并行学习方

法、参数一致性算法和离线策略轨迹, 设计惯量参数自适应辨识律和权重更新律; 接着, 使用李雅普诺夫方法证明姿态跟踪

误差、惯量矩阵辨识误差和权重参数估计误差的一致最终有界; 最后, 仿真结果验证了分布式姿态跟踪控制方法在力矩饱和

约束下对姿态跟踪和惯量矩阵辨识的有效性.
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Distributed Approximate Optimal Attitude Tracking Control for

Taking Over the Target by Multiple Satellites

WANG Meng-Lei1, 2    WU Bao-Lin1, 2    GENG Yun-Hai1, 2

Abstract   In the on-orbit service missions of attitude takeover control of the failed spacecraft by multiple service
satellites, a distributed attitude tracking takeover control policy is proposed based on the method of adaptive dy-
namic programming (ADP) with unknown inertia matrix and actuator saturation. Firstly, by modeling and analyz-
ing the attitude system, a value function with torque saturation constraint and desired torque compensation is de-
signed. Under the ADP framework, a set of basis functions is used to approximate the optimal value function, and
the distributed approximate optimal attitude tracking control strategy is obtained; Then, the filtered linear regres-
sion models relevant to inertia parameters and weight parameters are respectively established with angular accelera-
tion information free and according to concurrent learning method, parameter consensus algorithm and off-policy
trajectories, the adaptive inertia parameter identification law and the weight update law are designed; Furthermore,
the uniformly ultimate boundedness of the attitude tracking errors, the inertia matrix identification errors and
weight parameter estimation errors are proved by Lyapunov method; Finally, the simulation results verify the ef-
fectiveness of the distributed attitude tracking control method for attitude tracking and inertia matrix identifica-
tion under the constraint of torque saturation.
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在空间任务中, 一些航天器受到空间中各类电 磁辐射、空间碎片、敌对目标的破坏等因素的影响,

可能会产生姿态控制系统故障的问题, 无法完成相

应姿态控制任务. 根据在轨服务[1−2] 的概念, 多颗拥

有完备姿态控制系统的服务卫星能够在轨捕获并接

管失效目标, 使用服务卫星的姿态系统辅助目标航

天器执行姿态控制任务[3].
多服务卫星对失效目标进行姿态接管控制任务

的实施过程如图 1所示, 该过程可以概括为以下四

个阶段: 第一阶段, 服务卫星的母星携带足够数量

服务卫星, 快速接近目标航天器并在其附近释放一

批服务卫星; 第二阶段, 这些服务卫星对目标进行
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观测和定姿[4], 快速机动并柔顺化附着在目标表面

的合适位置, 服务卫星和目标构成新的卫星组合体;
第三阶段, 服务卫星之间迅速构建稳定的通信链路,
并获取任务需求; 第四阶段, 将服务卫星的姿态控

制系统作为组合体的控制系统, 在服务卫星协同工

作下, 完成相应的姿态控制任务. 本文旨在为第四

阶段中的姿态跟踪控制任务提供一种理论方案.
空间控制技术是空间任务的重要保障[5], 为解

决大型航天器姿态系统失效而造成无法执行任务的

问题, 还有一些学者逐渐将服务卫星对目标航天器

进行姿态接管控制作为研究重点[6−11]. 文献 [6−8]使
用细胞化卫星、微纳卫星等对目标进行姿态接管控

制, 分别设计相应的控制力矩分配策略; 吕跃勇等[9]

针对具有对抗能力的非合作目标的接管问题, 基于

输入−状态稳定理论给出组合体的姿态接管控制方

案. 此外, 在姿态接管控制任务中, 组合体的转动惯

量未知会影响控制算法设计和姿态控制效果. 在转

动惯量和干扰力矩未知的情况下, 文献 [10−11]考
虑组合体航天器惯量参数未知等问题, 分别给出相

应的姿态接管控制策略. 在多星接管控制的研究中,
也可通过多服务卫星联合辨识惯量参数. 在文献

[12]中, 在多细胞机器人附着到目标航天器后, 在每

颗细胞上分析力矩和姿态信息并得到输出向量和惯

性参数辨识所需的回归矩阵, 同时在相邻细胞机器

人对惯性参数辨识结果补偿下, 设计一种分布式的

递推最小二乘的惯性参数辨识方法, 实现惯性参数

的分布式辨识, 进而可将得到的组合体航天器的惯

性参数用于设计航天器的控制律; 文献 [13]设计一

种综合性辨识方法, 根据姿态动力学模型得到关于

惯量参数的线性回归模型, 然后分别根据姿态稳定

和姿态跟踪过程中的预设轨迹, 收集一系列回归模

型数据, 使用最小二乘算法对惯量参数进行估计,
然后将惯量参数用于姿态接管控制.

在姿态接管任务中, 常见的服务卫星为小、微、

纳卫星, 这些卫星自身能力和资源有限, 面对接管

大型航天器任务, 需要在姿态控制效果和能源消耗

方面做出权衡, 可以通过设计相应的性能指标, 得
到合适的控制策略. 考虑到航天器姿态模型具有较

强的非线性, 一些文献根据自适应动态规划 (Ad-
aptive dynamic programming, ADP)算法在强非

线性系统中的优势[14], 提出用于航天器姿态控制的

近似最优控制律. 比如, 文献 [15−16]分别在系统存

在不确定参数的情况下, 基于强化学习等方法, 在
ADP框架下设计近似最优姿态控制策略; 文献 [17]
针对最优稳定控制问题, 通过 Actor-critic网络实

现最优姿态控制; 在编队控制方面, 文献 [18]使用

ADP算法和微分图型博弈理论, 给出一种多星编

队容错控制策略, 实现姿轨一体化的分布式近似最

优姿态控制. 在姿态接管控制任务中, 一些文献也

在 ADP框架下设计控制算法, 尤其在多星的姿态

接管控制方面, 通常将每颗服务卫星都当作独立的

智能体, 通过多服务卫星之间的信息交互, 协同完

成姿态接管控制任务. 文献 [19]针对模型完全未知

情况下的姿态接管控制问题进行研究, 在 ADP的

框架下, 设计基于策略迭代的 Q学习控制算法, 仅
根据系统的输入输出完成姿态控制任务. 文献 [20]
设计一个基于微分博弈的多星姿态接管控制律, 并
给出力矩饱和情况下的值函数设计方案; 文献 [21]
根据组合体的姿态、姿态角速度、各微小卫星的力

矩设计全局的性能指标, 使各个微小卫星独立优化

性能指标, 在 ADP框架下, 获得一种用于姿态接管

控制的 Nash均衡策略; 文献 [22]在多颗微卫星中

设置一颗领导星, 跟随星通过一个复合自适应律

估计领导星的反馈增益矩阵, 最终实现帕累托最优

控制.
当组合体航天器上的服务卫星数量较多时, 如

果仅在一颗中心服务卫星上通过全局信息设计所有

服务卫星指令力矩再分配给各个服务卫星, 中心服

务卫星会承担很大的计算压力和通信压力, 考虑到

每颗服务卫星都是独立的智能体, 可令每颗服务卫

星与部分相邻服务卫星通信, 根据局部信息计算自

身的指令力矩, 进行分布式姿态控制, 避免单颗卫

星承担过多任务.
本文针对多星接管失效目标的分布式姿态跟踪

控制问题进行研究, 在组合体惯量矩阵未知和服务

卫星执行机构输出饱和情况下 ,  提出一种基于

ADP的分布式近似最优姿态跟踪控制算法. 首先,
构建用于姿态跟踪控制的值函数, 使用一组基函数
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图 1    目标接管过程的示意图

Fig. 1    The schematic diagram of
the target takeover processes
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逼近最优值函数, 得到分布式近似最优姿态跟踪控

制律 ;  然后 ,  分别基于姿态动力学模型和 HJB
(Hamilton-Jacobi-Bellman, HJB)方程, 基于并行

学习算法[23−24]、参数一致性算法[25] 和离线策略轨迹[26],
设计惯量矩阵辨识律和权重更新律; 最后, 分析姿

态控制系统的稳定性, 并进行数值仿真验证.
本文主要创新点为: 1)建立用于分布式姿态跟

踪的值函数, 相比于常规二次型性能指标, 该指标

根据力矩饱和值对控制力矩进行约束, 同时对稳态

跟踪下期望力矩进行补偿, 避免持续的跟踪力矩对

指标评估的影响; 2)在通过 HJB方程估计权重参

数时, 考虑权重估计值与最优权重存在差别, 将瞬

时值函数在权重估计值处进行泰勒展开, 得到一种

含有补偿项的权重参数估计的回归模型; 3)同时考

虑惯量矩阵和权重参数未知问题, 在参数范围约束

映射的作用下, 设计相应的无需持续激励的参数估

计方法, 一致性补偿能够维持所有服务卫星的惯量

参数辨识结果趋于一致.

 1　组合体航天器姿态建模

N

N = {1, 2, 3, · · · , N} N

k ∈ N k k

如图 2 所示, 有   颗服务卫星捕获目标航天

器, 构成刚性组合体航天器, 每颗服务卫星能够提

供三轴正交力矩并测量姿态和姿态角速度, 通过服

务卫星之间的合作协同, 完成姿态控制任务. 为方

便对服务卫星编号和对星间信息交互方式进行描述,
用点集   表示   颗服务卫星

构成的集合,   表示  号服务卫星, 简称  号星.

FI

FB, T k

FB, k

根据组合体的构成, 给出相关坐标系的定义:
空间参考坐标系  为地心惯性坐标系; 目标航天

器的本体坐标系   和    号星的本体坐标系

 的原点分别位于各自的质心, 三轴分别沿着

FB

FB, T FB

FD

FD, k

各自的惯量主轴方向; 组合体本体坐标系   与

 平行,   原点位于组合体质心; 此外, 为方

便描述航天器的期望姿态, 用  表示组合体期望

姿态坐标系、  表示服务卫星期望姿态坐标系,
期望姿态坐标系为虚拟坐标系, 是各星在期望姿态

下对应的本体坐标系指向.
FB, k在  坐标系下, 组合体航天器的姿态动力

学和运动学模型[27] 分别为:

Jkω̇k = −ω×
k Jkωk + uk (1)

q̇0, k = −1

2
qTv, kωk

q̇v, k =
1

2

(
q0, kI3 + q

×
v, k

)
ωk

(2)

Jk ωk

qk = [q0, k q
T
v, k]

T v× v ∈ R3

I3 uk

其中,   是组合体的惯量矩阵;   是姿态角速度;
 是姿态四元数;   是矢量 

对应的叉乘矩阵;   是三阶单位矩阵;   是组合体

受到的控制力矩, 是所有服务卫星提供的力矩的总和.

uk =

N∑
k1=1

Ck
k1
τk1

(3)

Ck
k1

FB, k1 FB, k τk1 =

[τx, k1 , τy, k1 , τz, k1 ]
T k1

其中,   是  到  的姿态转换矩阵; 

 是   号星提供的力矩.
误差姿态动力学模型和运动学模型[18] 分别为:

Jkω̇e, k =− ω×
k Jkωk + Jkω

×
e, kCe, kωd, k −

JkCe, kω̇d, k + uk (4)
q̇e0, k = −1

2
qTev, kωe, k

q̇ev, k =
1

2

(
qe0, kI3 + q

×
ev, k

)
ωe, k

(5)

ωd, k ωe, k

qe, k = [qe0, k q
T
ev, k]

T qk

qd, k Ce, k

qe, k Ce, k = (q2e0, k − qTev, kqev, k)
× I3 + 2qev, kq

T
ev, k − 2qe0, kq

×
ev, k

其中,   是期望姿态角速度;   是误差姿态角

速度;   是由姿态四元数  和期

望姿态四元数   得到的误差姿态四元数; 
是   对应的转换矩阵, 

  .

当组合体航天器跟踪上期望状态以后, 组合体

动力学模型可以表示为:

Jkω̇d, k + ω×
d, kJkωd, k = uk (6)

如果使用的是型号相同、控制律相同的服务卫

星, 不妨定义各星的期望控制力矩为:

τd, k =
1

N

(
Jkω̇d, k + ω×

d, kJkωd, k

)
(7)

Jk、qk、ωk、qe, k、ωe, k FB

J、q、ω、qe、ωe, qd, k、ωd, k

FD qd、ωd

  在    坐标系下的

表示分别写作   在

 坐标系下的表示分别写作 .

 

服务卫星

xB

yB

z B

目标航天器

zB,k

yB,k

xB,k

zB

 

图 2    组合体航天器示意图

Fig. 2    The schematic diagram of
the combined spacecraft
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ωd ω̇d

ωe = 03×1

假设 1. 期望姿态角速度  和角加速度  连

续有界,   对应的期望控制力矩在服务卫

星执行机构的能力范围内并保留一定裕度.

Lp ∈ RN×N

假设 2. 用连接无向图[25] 描述服务卫星之间的

通信方式,   为图的拉普拉斯矩阵.

 2　分布式近似最优姿态跟踪控制策略

本节考虑服务卫星力矩饱和的问题, 使用 ADP
算法设计分布式姿态跟踪控制策略.

 2.1　值函数与最优控制策略

根据航天器误差姿态、误差姿态角速度、饱和

力矩值和期望跟踪力矩, 设计值函数:

Vk =

∫ ∞

t

rk (ωe, k, qev, k, τk, τk1
, τd, k) dξt (8)

ξt k1 ∈ Nk Nk k

rk

rk = r1, k + r2, k +

r3, k + r4, k + r5, k r1, k = ωT
e, kQωωe, k

Qω = QωI3 r2, k =

qTev, kQqqev, k Qq =

QqI3 r3, k

其中,   是一个积分变量;  ,   是  号服务

卫星的邻居卫星编号构成的集合;   是瞬时值函

数, 由五部分组成, 具体表示为 

;   是与姿态角

速度误差相关的瞬时值函数,  ; 

 是与姿态误差相关的瞬时值函数, 

;   是与饱和力矩相关的瞬时值函数:

r3, k =
∑

i=x, y, z

∫ τi, k

0

Qττmaxarctanh
(
ξτ
τmax

)
dξτ

(9)

r4, k  是与期望力矩相关的瞬时值函数:

r4, k =−Qττmax

∑
i=x, y, z

τi, karctanh
(
τdi, k
τmax

)
−

Qττ
2
max

∑
i=x, y, z

ln

(
1−

τ2di, k
τ2max

)
(10)

r5, k  是与邻星力矩相关的瞬时值函数:

r5, k =
1

2
Qτ

∑
k1∈Nk

(τk1
− τd, k1

)
T
(τk1

− τd, k1
) (11)

ξτ τmax

Qω Qq Qτ

其中,   是一个积分变量;   是服务卫星单轴饱

和力矩;  、  和   是相应值函数的因子, 均为

正实数.

{τ1, τ2, · · · , τN} (t0, ωe, k (t0) ,

qe, k (t0))

t0

定义 1. (容许的分布式控制策略)若分布式控

制策略  能够在初值 

 下控制系统稳定并得到唯一有界状态轨

迹和有界值函数, 那么该分布式策略是容许的, 其

中,   是初始时刻.
U

{τ1, τ2, · · · , τN} ∈ U {τk} ∈ U
定义所有容许的分布式控制策略的集合为 , 将

分布式策略  简化为 .

τ ∗
k

r∗k V ∗
k

最优控制策略表示为 , 对应的瞬时值函数和值函

数分别表示为 、 .
无限时域的值函数 (8)对应的贝尔曼方程为:

∇Vkẋk + rk = 0 (12)

xT
k := [ωT

e, k q
T
ev, k] ∇Vk ∈

R1×6 ∇Vk := ∂Vk

∂xk

∇V ∗
k

其中,   是系统的状态量; 

 是值函数对状态量的偏导数,  , 当

值函数为最优值函数时, 该偏导数表示为 . 定
义哈密顿函数:

Hk = ∇Vkẋk + rk (13)

τk哈密顿函数对控制量  的偏导数为:

∂Hk

∂τk
= ∇VkGT

k +Qττmax arctanh
τT
k

τmax
−

Qττmax arctanh
τT
d, k

τmax

(14)

Gk = [J−1
k 03×3]其中,  . 哈密顿函数对控制量的导

数为零时, 得到对应的最优控制策略:

τ ∗
k = τmax tanh

(
−Gk(∇V ∗

k )
T

Qττmax
+ arctanh

τd, k
τmax

)
(15)

最优控制策略对应的 HJB方程为:

min
{τk}∈U

(∇V ∗
k ẋk + r∗k) = 0 (16)

r∗k τk τ ∗
k

FB, k u∗
k

其中,   中的  是最优控制力矩 , 所有服务卫

星的最优控制力矩的总和在  系下的表示为 .

 2.2　近似最优姿态跟踪控制策略

由于航天器系统的非线性, 求解最优策略 (15)
和 HJB方程 (16)的显式表达式非常困难, 本文将

根据 ADP理论进一步分析近似最优控制策略.
xk ∈ X根据Weierstrass逼近定理, 在紧集  上,

使用一组基函数将最优值函数表示为:

V ∗
k (xk) =W

T
k σk + εk (17)

σk = [σ1(xk), σ2(xk), · · · , σm(xk)]
T m

Wk = [W1, k, W2, k, · · · ,
Wm, k]

T
εk ∈ R

xk

其中,   是由  

个基函数构成的向量 ;  
 是基函数对应的最优权值;   是近似

误差. 最优值函数对状态  的偏导数为:

∇V ∗
k =W T

k ∇σk +∇εk (18)

∇σk = ∂σk

∂xk
∇εk = ∂εk

∂xk
其中,  ;  .

xk ∈ X bw bσ bε bσ∇

bε∇ >

∥Wk∥ ≤ bw ∥σk∥ ≤ bσ ∥εk∥ ≤ bε ∥∇σk∥ ≤ bσ∇

∥∇εk∥ ≤ bε∇

假设 3.  对于  ,  存在  、 、 、 、

   0, 使得权重参数、基函数和逼近误差满足

、 、 、 、

 [13].
注 1. 在力矩饱和限制下进行姿态控制时, 要求
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初始姿态和姿态角速度在一定范围内, 否则可能在

最大力矩下也无法控制航天器稳定, 即不存在容许

的控制策略. 在能够获得容许控制策略的基础上,
寻找最优策略, 相应最优值函数有界, 模拟最优值

函数的基函数及其最优权重的相关量也有界, 因此

假设 3具有合理性.

Ĵk

J̃k = Jk − Ĵk

Ŵk W̃k =Wk − Ŵk

将式 (18)代入式 (15), 能得到用基函数表示的

最优控制策略. 考虑到惯量矩阵未知、权重参数最

优值不易直接获得, 后续将进行惯量矩阵的辨识和

权重参数的估计. 定义惯量参数的辨识结果为 ,
估计误差为  ,  定义权重的估计值为

, 估计误差为 . 根据最优控制策

略 (15), 结合惯量矩阵和权重的估计值, 得到系统

的近似最优控制律为:

τc, k = τmax tanh
(
arctanh

τ̂d, k
τmax

− Ĝk∇σT
k Ŵk

Qττmax

)
(19)

τ̂d, k Ĝk Ĵk τd, k Gk其中,   和  是在使用  时  和   的估计值.
从式 (19) 可以看出, 在双曲正切函数的作用

下, 指令力矩能够被限制在饱和值以内.
本文分布式姿态接管控制系统如图 3所示.

  

···

···

组合体航天器姿态系统

···

+
+

tk

−
+

敏感器

tc,k

tc,k

tc,k

···

···

···

+

+
−

···

近似最优控
制律式 (19)

权重估计
式 (40)、(42)

惯量矩阵辨识
式 (27)、(31)

相邻服务卫星 k1

相邻服务卫星 k2

q, w

wk

we, k
wd

u

tk1

tk2

tk2
tk1

qk

qdJk̂

Wk
ˆ

qe, k执行机构

服务卫星 k

tk2
, qk2
^ tk1

, qk1
^

 

图 3    分布式姿态接管控制系统框图

Fig. 3    The diagram of the distributed attitude
takeover control system

 

每颗服务卫星使用姿态角速度、邻星的惯量矩

阵估计值、力矩等信息辨识惯量矩阵; 使用误差姿

态四元数、姿态角速度、邻星力矩、期望姿态等信息

估计基函数权重; 最后使用惯量矩阵和权重的估计

值、误差姿态四元数、误差姿态角速度、期望姿态等

信息得到当前服务卫星的姿态控制力矩.

 3　姿态控制相关参数估计

本节通过推导用于参数估计相关的线性回归矩

阵, 设计相应的参数更新律, 实现对惯量矩阵的辨

识和权重参数的估计.

 3.1　组合体惯量矩阵辨识

虽然服务卫星能受控并捕获目标航天器, 但是

它们在目标表面的附着位置、姿态都存在误差, 组
合体的质量特性未知, 需要辨识. 为便于构建关于

惯量矩阵各元素的线性回归模型并对其辨识, 定义

惯量参数:

θk = [Jxx, k Jyy, k Jzz, k Jxy, k Jxz, k Jyz, k]
T

(20)

Ji, k Jk i =

xx, yy, zz, xy, xz, yz

Ji, k θi, k

J i, k、J̄i, k Ji, k

J i, k < Ji, k < J̄i, k

θ̄k θk

其中 ,    是惯量矩阵   对应位置的元素 ,  
, 根据惯量参数的定义, 也可

将  表示为 . 考虑到目标航天器较大、服务卫

星数量有限, 存在合理已知的  使得 

满足 , 并且在该范围内的任意惯

量矩阵估计, 参考式 (20)的形式, 可用  和  表

示惯量参数各元素的上限值、下限值构成的向量.
θk根据航天器的动力学模型 (1), 得到与  相关

的线性回归方程:(
L (ω̇k) + ω

×
k L (ωk)

)
θk = uk (21)

L : R3 → R3×6

v ∈ R3 Jkv = L (v)θk

其中,   是一个线性算子, 对于任意矢

量 , 有 .
鉴于线性回归方程 (21)中的姿态角加速度无

法直接测量, 该回归方程不能直接用于惯量参数辨

识. 考虑构造如下滤波器:
lθφ̇Df, k +φDf, k = φD, k, φDf, k (0) = φD, k (0)

lθφ̇Hf, k +φHf, k = φH, k, φHf, k (0) = 03×6

lθu̇f, k + uf, k = uk, uf, k (0) = 03×1

(22)

lθ > 0 φD, k = L (ωk) φH, k = ω×
k L (ωk)其中,  ;  ;  .

φD, k从  相关的表达式上, 进一步可推得:

lθφ̈Df, k + φ̇Df, k = φ̇D, k, φ̇Df, k (0) = 03×6 (23)

根据微分方程 (22)和 (23), 能够得到:

φ̇Df, k =

∫ t

0

exp
(
− t− ξt

lθ

)
φ̇D, k

lθ
dξt

φHf, k =

∫ t

0

exp
(
− t− ξt

lθ

)
φH, k

lθ
dξt

uf, k =

∫ t

0

exp
(
− t− ξt

lθ

)
uk

lθ
dξt

(24)

θk结合式 (21), 获得与  相关的新的回归方程:

(φ̇Df, k +φHf, k)θk = uf, k (25)

该方程中所有参数的值都是可获得的滤波值 .
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θ̂k θ̃k =

θk − θ̂k θ̂k

定义惯量参数的估计值为 、估计误差为 

, 由式 (25)定义关于  的回归误差:

δθ, k = uf, k − (φ̇Df, k +φHf, k) θ̂k = φf, kθ̃k (26)

φf, k = φ̇Df, k +φHf, k其中,  . 根据并行学习理论

和一致性算法构建如下参数自适应律:

˙̂
ϑk =

Kθ1

pθ∑
i=1

((
φ

(i)
f, k

)T
δ
(i)
θ, k

)
γθ1 + tr

(
pθ∑
i=1

((
φ

(i)
f, k

)T
φ

(i)
f, k

)) +

Kθ2φ
T
f, kδθ, k

γθ2 + tr
(
φT

f, kφf, k

) +Kθ3θc, k (27)

Kθ1 Kθ2 Kθ3 γθ1 γθ2 > 0

ϑ̂k ∈ R6 ϑ̂k

θk ϑ̃k

ϑk tr (·)
φ

(i)
f, k δ

(i)
θ, k i

p̄θ pθ ≤ p̄θ θc, k

其中,  、 、 、 、  是自适应律参数;
 是一个惯量中间变量的估计值,   各元素

的下标与  对应位置元素的下标相同,   是相应

的估计误差, 后文会描述  的具体含义;   表示

矩阵的迹;  、  是根据并行算法收集的第  

组数据, 最多收集  组, 即 ;   是参数辨

识的一致性补偿项:

θc, k =
∑

k1∈Nk

(
θ̂kk1

− θ̂k
)

(28)

θ̂kk1
= T

(
Ck

k1

)
θ̂k1 T

(
Ck

k1

)
∈ R6×6

Ck
k1

k1

θ̂k1 k

其中,  ,   是旋转矩

阵  对应的可逆变换矩阵, 能够将  号卫星辨识

的  变换到  号卫星的坐标系下[27].

为保证收集的数据有足够丰富的信息而用于参

数辨识, 使用文献 [28]的奇异值最大化方法收集数

据, 同时要求新收集的数据满足:

κθ ≤

∥∥∥φf, k −φ(pθ)
f, k

∥∥∥∥∥∥φ(pθ)
f, k

∥∥∥ ≤ κ̄θ (29)

κ̄θ > κθ > 0其中,  .
φk > 0

λmin (Φk) > φk λmin (·)
Φk ∈ R6×6

假设 4. 能够收集足够的数据, 存在  使

得 , 其中,   表示矩阵最小特征

值,   为:

Φk =
Kθ1φ

T
f, kφf, k

λθ1 + tr
(
φT

f, kφf, k

) +

Kθ2

pθ∑
i=1

((
φ

(i)
f, k

)T
φ

(i)
f, k

)
λθ2 + tr

(
pθ∑
i=1

((
φ

(i)
f, k

)T
φ

(i)
f, k

)) (30)

λθ1 λθ2 > 0其中,  、 .
考虑惯量参数的范围限制, 设计参数范围约束

映射, 得到惯量参数各元素的估计值:

θ̂i, k =
1

2

(
J̄i, k − J i, k

)
tanh ϑ̂i, k +

1

2

(
J̄i, k + J i, k

)
(31)

ϑ̂i, k ϑ̂k i = xx, yy, zz, xy, xz, yz其中,   是  的元素,  .

θk

ϑk

ϑ̃k = ϑk − ϑ̂k

根据该范围约束映射, 惯量参数真实值  对

应惯量中间变量的真实值 , 定义惯量中间变量的

估计误差为 .
在这个方法中, 通过收集姿态运动过程中的数

据, 能够获得更加丰富的用于惯量参数辨识的激励

信息, 结合当前姿态数据, 可以完成对惯量参数的

实时估计, 此外, 使用邻居卫星对惯量参数估计的

结果对本星的结果进行补偿, 可避免这些服务卫星

获得的惯量参数估计值之间存在较大偏差, 从而实

现惯量参数的一致性辨识.

 3.2　基函数权重估计

xk将最优值函数对状态  的偏导数 (18)代入HJB
方程 (16), 得到关于权重参数的线性回归方程:

W T
k ∇σkẋk +∇εkẋk + r∗k = 0 (32)

Ŵk如果方程式 (32)使用权重估计值 , 方程会

存在误差, 该误差被称作贝尔曼误差.
注 2. 文献 [29]指出, 直接最小化贝尔曼误差不

一定能保证权重参数收敛到理想权值. 文献 [30]表
示, 基函数准确性和权重估计方法也会影响逼近效

果. 为使得权重估计值能够尽可能收敛至最优值,
需要选择合适的权值初始值和参数更新策略.

r∗k
τc, k τ ∗

k

r∗k Ŵk θ̂k

在回归方程 (32)中,   无法准确得到, 如果直

接用  代替其中的 , 会存在较大的模型误差.
考虑使用  在  和  处的一阶泰勒展开式, 利
用可获知的参数对模型进行改进, 以减小模型误差

对权重估计的影响.
r∗3, k Ŵk θ̂k  在  和  附近的一阶泰勒展开为:

r∗3, k = r3, k +
∂r3, k

∂Ŵk

W̃k +
∂r3, k

∂θ̂k
θ̃k + o3, k (33)

∂r3, k

∂Ŵk
r3, k

Ŵk
∂r3, k

∂θ̂k
r3, k

θ̂k o3, k

其中,   是  对权重参数的一阶偏导在估计

值   处的取值;   是   对惯量参数的一阶

偏导在估计值  处的取值;   是高阶近似误差.
r∗4, k Ŵk θ̂k同理,   在  和  附近的一阶泰勒展开为:

r∗4, k = r4, k +
∂r4, k

∂Ŵk

W̃k +
∂r4, k

∂θ̂k
θ̃k + o4, k (34)

根据式 (29)、(30)和 (31), 存在:

ψ̇D, kWk +ψH, kWk = yk + εr, k (35)

ψD, k = σk ψH, k =
∂(r3, k + r4, k)

∂Ŵk
yk = −rk −

ψH, kŴk εr, k o3, k o4, k θ̃k ∇εk

其中,  ;  ; 

;   是与  、 、 、  相关的误
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差量.

ψ̇D, k ω̇e, k式 (35)中的  包含不可直接测量的 ,

与惯量参数辨识方案类似, 考虑构造如下滤波器:
lwψ̇Df, k= −ψDf, k +ψD, k, ψDf, k (0) = ψD, k (0)

lwψ̇Hf, k =−ψHf, k +ψH, k, ψHf, k (0) = 01×m

lwẏf, k = −yf, k + yk, yf, k (0) = 0
(36)

lw > 0其中,  . 根据该滤波器, 进一步可推得:

lwψ̈Df, k = −ψ̇Df, k + ψ̇D, k, ψ̇Df, k (0) = 03×6

(37)

Wk

根据微分方程 (33)和 (34), 结合式 (29), 构建

与  相关的新的回归方程:(
ψ̇Df, k +ψHf, k

)
Wk = yf, k + εrf, k (38)

εrf, k εr, k其中,   是由  产生的模型误差.

Ŵk根据 (38)定义关于  的回归误差为:

δw, k = yf, k −ψf, kŴk = ψf, kW̃k − εrf, k (39)

ψf, k = ψ̇Df, k +ψHf, k其中,  .

使用文献 [26]中的方法, 在当前状态的邻域内

生成的离线策略轨迹, 能够获得一簇的离线回归误

差. 根据离线轨迹和实际状态设计自适应律:

˙̂wk =

Kw1

pw∑
i=1

((
ψ

(i)
f, k

)T
δ
(i)
w, k

)
γw1 + tr

(
pw∑
i=1

((
ψ

(i)
f, k

)T
ψ

(i)
f, k

)) +

Kw2ψ
T
f, kδw, k

γw2 + tr
(
ψT

f, kψf, k

) (40)

Kw1 Kw2 γw1 γw2 > 0

wk = [w1, k, w2, k, · · · , wm, k]
T

ŵk ψ
(i)
f, k δ

(i)
w, k

pw ≤ p̄w

其中,  、 、 、  是自适应律的参数;

 是用于估计权重的

中间变量,   为其估计值;  、  是离线策略

轨迹的数据, 共生成     组离线数据.

ψk > 0

λmin (Ψk) > ψk

假设 5. 生成足够丰富的离线数据, 存在 

使得 , 其中,

Ψk =
Kw1ψ

T
f, kψf, k

γw1
+ tr

(
ψT

f, kψf, k

) +

Kw2

pw∑
i=1

((
ψ

(i)
f, k

)T
ψ

(i)
f, k

)
γw2

+ tr
(

pw∑
i=1

((
ψ

(i)
f, k

)T
ψ

(i)
f, k

)) (41)

考虑权重参数有界, 设计参数范围约束映射,

得到权重参数的估计值为:

Ŵi, k =
1

2

(
W̄i, k −W i, k

)
tanh ŵi, k+

1

2

(
W̄i, k +W i, k

)
(42)

ŵi, k ŵk i i = 1, 2, · · · , m
W̄i, k W i, k

Wk wk

w̃k = wk − ŵk

其中,   是   的第   个元素,  ;
 和  分别是相应权重的最大值和最小值.

权重真实值  对应中间变量的真实值 , 定义

权重中间变量的估计误差为 .

 4　系统稳定性分析

ωe, k

qe, k θ̃k W̃k

定理 1. 考虑式 (4)和 (5)表示的航天器误差姿

态系统, 使用自适应控制律 (19)、(27)、(31)、(40)
和 (42)进行姿态跟踪控制, 当假设 1 ~ 假设 5成立

时, 能够实现误差姿态角速度 、误差姿态四元

数 、惯量参数辨识误差  和权重估计误差 

一致最终有界.
证明. 借鉴文献 [13, 30]中使用值函数构建李

雅普诺夫函数的方式, 构建候选李雅普诺夫函数:

VL =
N∑

k=1

(Vr, k + Vθ, k + VW, k) (43)

Vr, k =
∫∞
t

(r1, k + r2, k + r5, k) dξt Vθ, k

Vθ, k =
∑

i Vθi, k i = xx, yy, zz, xy,

xz, yz

其中,  ;   与惯量

参数相关,  , 其中 

.

Vθi, k =

(
θi, k −

J̄i, k + J i, k

2

)
ϑ̃i, k +

J̄i, k − J i, k

2
ln
(
cosh

(
ϑi, k − ϑ̃i, k

))
−

J̄i, k − J i, k

2
ln (coshϑi, k) (44)

VW, k VW, k =
∑

i VWi, k

i = 1, 2, · · · , m
  与权重参数相关 ,   ,  其中 ,

.

VWi, k =

(
Wi, k −

W̄i, k +W i, k

2

)
w̃i, k +

W̄i, k −W i, k

2
ln (cosh (wi, k − w̃i, k)) −

W̄i, k −W i, k

2
ln (coshwi, k) (45)

V̇r, k V̇θ, k V̇W, k

Vθ, k VW, k

下面分别推导  、  和  , 其中包含

 和  作为候选李雅普诺夫函数的合理性分析.
Vr, k

r3, k r4, k Vr, k

对于函数  , 根据值函数 (8) 的表达形式,
通过增减  和 , 函数  对时间的导数为:

V̇r, k = ∇V ∗
k ẋk + r3, k + r4, k (46)

根据误差姿态动力学方程 (4) 与 HJB 方程

(16), 可以进一步得到:
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V̇r, k = −r∗k +
∂V ∗

k

∂ωe, k
Jk

−1 (uk − u∗
k) + r3, k + r4, k =

∂V ∗
k

∂ωe, k
Jk

−1 (uk − u∗
k)− (r1, k + r2, k + r5, k) +

∑
i=x, y, z

∫ τi, k

τ∗
i, k

Qττmaxarctanh
(
ξτ
τmax

)
dξτ +

∑
i=x, y, z

∫ τi, k

τ∗
i, k

Qττmaxarctanh
(
τdi, k
τmax

)
dξτ

(47)

τ ∗
k对于基函数表示的最优控制策略 , 可写作:

τ ∗
k =

τmax tanh
(
arctanh

τd, k
τmax

− Gk∇σT
kWk

Qττmax

)
− ετ, k

(48)

ετ, k = Gk

(
I12 − diag{tanh2 (ηk)}

)
∇εk/Qτ

ηk ∈ R6 ∇σT
kWk/(Qττmax) 1/(Qττmax)×

(∇V ∗
k )

T

其中 ,   ,

 是位于   和 

 之间的一个向量.

τk将近似最优控制律  在权重真值和惯量参数

真值处进行一阶泰勒展开可以得到:

τk = τmax tanh
(
arctanh

τd, k
τmax

− Gk∇σT
kWk

Qττmax

)
−

τmax∇W, kW̃k − τmax∇θ, kθ̃k + oτ, k (49)

∇W, k ∈ R3×6 τk Wk

∇θ, k ∈ R3×6 τk θk oτ, k ∈ R3

其中,   是   在   处的一阶偏导数;

 是  在  处的一阶偏导数; 

是高阶误差.

根据式 (48)和 (49)的结果, 可以得到:

τk−τ ∗
k = −τmax∇W, kW̃k−τmax∇θ, kθ̃k+oτ, k+ετ, k

(50)

结合 (47)可以得到:
N∑

k=1

V̇r, k = −
N∑

k=1

(r1, k + r2, k + r5, k) −

τmax

N∑
k=1

(
∂V ∗

k

∂ωe, k
J−1
k

N∑
k1=1

Ck
k1
∇W, k1

W̃k1

)
−

τmax

N∑
k=1

(
∂V ∗

k

∂ωe, k
J−1
k

N∑
k1=1

Ck
k1
∇θ, k1 θ̃k1

)
+

N∑
k=1

(
∂V ∗

k

∂ωe, k
J−1
k

N∑
k1=1

Ck
k1

(oτ, k1
+ ετ, k1

)

)
−

Qττ
2
max

N∑
k=1

(
arctanh

(
τT
ξ, k

τmax

)
∇θ, kθ̃k

)
+

Qττmax

N∑
k=1

(
arctanh

(
τT
ξ, k

τmax

)
oτ, k

)
+

Qττmax

N∑
k=1

(
arctanh

(
τT
ξ, k

τmax

)
ετ, k

)
−

Qττ
2
max

N∑
k=1

(
arctanh

(
τT
d, k

τmax

)
∇W, kW̃k

)
−

Qττ
2
max

N∑
k=1

(
arctanh

(
τT
d, k

τmax

)
∇θ, kθ̃k

)
+

Qττmax

N∑
k=1

(
arctanh

(
τT
d, k

τmax

)
oτ, k

)
+

Qττmax

N∑
k=1

(
arctanh

(
τT
d, k

τmax

)
ετ, k

)
(51)

τξ, k τ ∗
k

τk

其中,   是根据积分中值定理存在的介于  和

 之间的量. 通过合并同类项, 可得:
N∑

k=1

V̇r, k = −
N∑

k=1

(r1, k + r2, k + r5, k) +

N∑
k=1

BWr, kW̃k +

N∑
k=1

Bθr, kθ̃k +

N∑
k=1

Ck (52)

BWr, k ∈ R1×m Bθr, k ∈ R1×6 W̃k

θ̃k Ck ∈ R oτ, k ετ, k

其中 ,    和   分别是  

和   对应的系数;   是有界误差  、

相关项合并后的误差项. ∣∣∣ϑ̃i, k∣∣∣→ ∞ Vθi, k →
∞ Vθi, k ϑ̃i, k

对于正则函数 (44), 当  时, 

,   对  的偏导数为:

∂Vθi, k

∂ϑ̃i, k
= θi, k −

J̄i, k + J i, k

2
−

J̄i, k − J i, k

2
tanh ϑ̂i, k = θ̃i, k (53)

θ̃i, k > 0 ϑ̃i, k > 0
∂Vθi, k

∂ϑ̃i, k
> 0

Vθ, k ϑ̃k

VW, k w̃k

那么, 当   即   时, 有  , 反

之亦然, 所以  可以作为  对应的候选李雅普

诺夫函数. 同理,   可以作为  对应的候选李

雅普诺夫函数.
Vθ, k  对时间的导数为:

V̇θ, k = θ̃Tk
˙̃
ϑk =

− θ̃TkΦkθ̃k + θ̃TkKθ3

∑
k1∈Nk

(
θ̂kk1

− θ̂k
)
=

− θ̃TkΦkθ̃k + θ̃TkKθ3

∑
k1∈Nk

(
θ̃k − θ̃kk1

)
(54)

Lp结合图的拉普拉斯矩阵 , 进一步可以得到:
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N∑
k=1

V̇θ, k = −
N∑

k=1

θ̃TkΦkθ̃k −Kθ3Θ̃
T
LθΘ̃ (55)

Θ̃
T
=
[
(θ̃B1 )

T
, (θ̃B2 )

T
, · · · , (θ̃BN )

T
]

FB Lθ = Lp ⊗ I6×6

⊗

其中,   是惯量辨

识误差在   系下整合后的向量; 
是非负定矩阵;   是 Kronecker乘子.

VW, k  对时间的偏导数为:

V̇W, k = W̃ T
k

˙̃wk = −W̃ T
k ΨkW̃k + W̃ T

k εw, k (56)

其中,

εw, k = Kw1ψ
T
f, kεrf, k +Kw2

pw∑
i=1

((
ψ

(i)
f, k

)T
ε
(i)
rf, k

)
进一步可以得到:

N∑
k=1

V̇W, k = −
N∑

k=1

W̃ T
k ΨkW̃k +

N∑
k=1

W̃ T
k εw, k (57)

VL结合式 (52)、(55)和 (57), 可得  对时间的

导数:

V̇L ≤−
N∑

k=1

(r1, k + r2, k + r5, k) −

N∑
k=1

Ak∥ς̃k∥2 +
N∑

k=1

Bk ∥ς̃k∥+
N∑

k=1

Ck (58)

ς̃Tk =
[
θ̃Tk W̃

T
k

]
Ak =

min (φk, ψk) Bk =
∥∥[Bθr, k BWr, k + εTw, k

]∥∥其中 ,    是整合的参数误差 ;  

;  .

根据式 (58), 在参数辨识误差

∥ς̃k∥ >
Bk +

√
B2

k + 4AkCk

2Ak
(59)

V̇L < 0 ωe, k

qe, k θ̃k

W̃k

时, 有 . 因此, 能够实现误差姿态角速度 、

误差姿态四元数 、惯量参数辨识误差  和权

重估计误差  一致最终有界.  □

 5　姿态接管控制数值仿真

本节针对姿态跟踪接管控制任务, 进行数值仿

真并分析, 验证由式 (19)、(27)、(31)、(40)和 (42)
构成的近似最优控制律的有效性.

 5.1　仿真参数设置

FB有 20 颗服务卫星捕获目标航天器, 在   系

下, 组合体航天器的实际惯量矩阵的值为:

J =

2 500 −50 180

−50 2 300 −160

180 −160 2 200

 kg ·m2

仿真中考虑服务卫星姿态测量系统的测量噪声

1× 10−3◦

5× 10−4◦/s

和组合体受到的干扰力矩. 姿态角和角速度测量噪

声为高斯白噪声, 对应的标准差分别为  

和 . 组合体受到的干扰力矩为:

d =

 0.94 + 1.21 sin (ωot) + 1.12 cos (ωot)

−1.03 + 1.06 sin (ωot) + 1.31 cos (ωot)

0.94 + 1.10 sin (ωot) + 1.07 cos (ωot)

×

10−2 N ·m

ωo = 0.12 rad/s其中,  .

αk
B = [αx, k αx, k αx, k]

T

服务卫星本体系相对于组合体本体系的姿态转

换矩阵可以用三个相对姿态角定义相对姿态角向量

, 相对姿态角向量的真值

如表 1所示.
选择 6组基函数近似最优值函数:

σ1 = βsgn (qe0, k)ωex, kqev1, k

σ2 = βsgn (qe0, k)ωey, kqev2, k

σ3 = βsgn (qe0, k)ωez, kqev3, k

σ4 =
1

2
ω2
ex, k

σ5 =
1

2
ω2
ey, k

σ6 =
1

2
ω2
ez, k

sgn(·) β > 0

β = 0.1

其中,   为符号函数;  , 仿真中该参数取值

为 . 根据基函数形式, 获得的近似最优控制

律的形式相当于 PD (Proportional derivative) 控
制律, 通过设置其权重参数范围约束, 能够保证获

得容许的控制策略.
姿态控制仿真的其他参数设置如表 2所示.
服务卫星之间的通信过程如图 4所示, 直线连

接的两颗星为相邻服务卫星, 相邻的服务卫星能够

 

表 1    服务卫星相对姿态角的真值

Table 1    True values of relative attitude angles of
service satellites

k αk
B (◦)相对姿态角 k αk

B (◦)相对姿态角 
1 [0, 0, 0] 11 [53, 10, 11]

2 [−20, 35, 160] 12 [63, 15, 80]

3 [75, 16, 93] 13 [−83, −77, 168]

4 [−108, 61, −5] 14 [−84, −48, 16]

5 [−173, 8, 15] 15 [37, −3, −101]

6 [117, 83, 163] 16 [137, 83, −173]

7 [23, 46, 12] 17 [118, 3, −157]

8 [60, 73, 166] 18 [−86, 78, −169]

9 [133, −16, 84] 19 [43, 78, 11]

10 [162, 54, 13] 20 [77, 12, 180]
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互相传输各自指令力矩、惯量参数辨识结果等信息,
完成信息交互.

 5.2　仿真结果与分析

组合体航天器在连续姿态跟踪过程中的姿态角

变化曲线和姿态角误差如图 5所示, 姿态角速度变

化曲线和角速度误差如图 6所示, 受到的总力矩变

化曲线如图 7所示. 此外, 以 7号星为例, 图 7中也

给出服务卫星提供的力矩的曲线.
从图 5 ~ 图 7中可以看出, 在姿态跟踪控制的

大约前 20 s, 组合体进行姿态机动所需的力矩较大,
受限于服务卫星的能力, 力矩曲线出现饱和现象,
姿态角速度逐渐增大, 姿态角误差呈现减小趋势;
在 20 s ~ 70 s, 所需力矩逐渐趋于期望姿态力矩,

◦ ◦/

姿态角速度和姿态角逐渐跟上期望轨迹, 姿态角速

度误差和姿态角误差逐渐收敛; 70 s之后, 服务卫

星提供的力矩能够满足期望姿态跟踪需要, 姿态角

和姿态角速度误差变化稳定, 最大误差分别约为

0.020  和 0.001 4  s, 满足连续姿态跟踪的需要.
Jxx Jxy

Kθ3 = 0.004

Kθ3 = 0

在惯量辨识方面, 以  和  的辨识结果为

例, 在图 8中给出 20颗服务卫星对惯量矩阵的估

计值及其误差变化曲线, 左图为含有一致性补偿

( )时的辨识结果, 右图为无一致性补偿

( )时的辨识结果.
从图 8中可以看出, 所有卫星惯量矩阵的估计

 

表 2    姿态控制仿真参数

Table 2    Parameters of attitude control simulation

参数 数值

姿态初值 q(0) = [0.953 3 − 0.202 3 0.188 1 − 0.122 5]T

角速度初值 ω(0) = [0.1 − 1.5 − 0.14]T◦/s

期望姿态初值 qd(0) = [1 0 0 0]T

期望姿态角速度 ωd(t) =

0.40 sin (0.048t)

0.35 cos (0.048t)

0.30 sin (0.048t)

 ◦/s

执行机构最大力矩 τmax = 0.1 N · m

值函数因子 Qω = 100 Qq = 100 Qτ = 1,  , 

惯量辨识初值 θ̂k(0) = [4 059 × 11×3 01×3]
T

惯量参数上限 θ̄k = [5 000 5 000 5 000 400 400 400]T

惯量参数下限 θk = [1 500 1 500 1 500 − 400 − 400 − 400]T

式 (27)、(29)
的参数

p̄θ = 30, κ̄θ = 10, κθ = 0.4, Kθ1 = 20,
Kθ2 = 1, Kθ3 = 0.004, γθ1 = 0.1, γθ2 = 0.1

权重估计初值 Ŵk(0) = 5 × 104 × 16×1

权重参数上限 W̄k = [6 × 11×3 8 × 11×3]
T × 104

权重参数下限 W k = [1 × 11×3 2 × 11×3]
T × 104

式 (40)的参数 p̄w = 20, Kw1 = 50, Kw2 = 200,
γw1 = 1, γw2 = 1
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图 5    姿态角及其误差曲线

Fig. 5    Curves of attitude angles and their errors
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图 4    服务卫星之间的通信链路

Fig. 4    The communication links among
the service satellites
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图 6    姿态角速度及其误差曲线

Fig. 6    Curves of attitude angular velocity and
their errors
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图 7    总力矩及 7号服务卫星提供的分力矩曲线

Fig. 7    Curves of total torques and divided torques
provided by service satellite 7
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FB

值都收敛到真值附近, 通过取平均值, 得到一致性

补偿下惯量矩阵的估计值在  系下的表示约为:

Ĵ =

2 496.9 −53.0 180.1

−53.0 2 282.6 −158.7

180.1 −158.7 2 204.9

 kg ·m2

Jyy对比估计值和真实值, 惯量参数  的误差最

大 ,  约为 17.4 ,  与对应的真值的相对误差约为

0.75%. 惯量参数辨识结果存在的误差主要源于干

扰力矩, 也会受到滤波误差和测量噪声的影响.
为便于评估各个服务卫星之间辨识误差一致性

结果, 给出以下参数估计的一致性误差公式:

∆Ji =

√√√√ N∑
k=1

(
ĴB
i, k − ĴB

i, 1

)2
(60)

i = xx, yy, zz, xy, xz, yz ĴB
i, k k

FB

其中,  ;   是   号卫星

辨识结果在  系下的值. 惯量参数辨识结果的一

致性误差曲线如图 9所示.

θc, k

在一致性误差补偿的情况下, 每颗服务卫星对

惯量参数辨识的结果相近, 一致性误差很小, 稳态

时一致性误差值能够稳定在 14以内; 而在没有一

致性误差补偿的情况下, 稳态时一致性误差的最大

值约为 250、最小值将近 100, 说明一致性误差项

 的补偿作用明显.
在权重参数估计方面, 由于每颗服务卫星相对

于本体坐标系的姿态不同、饱和方向存在差别, 即
使在相同的初始条件下, 最优权重也不能保证相同,
因此未设计关于权重的一致性补偿项. 对于权重参

数的估计来说, 每颗星单独估计各自的权重参数.
不失一般性, 给出 7号服务卫星和 11号服务卫星

的权重的中间变量变化曲线和权重估计曲线, 如
图 10所示, 随着系统的运行, 权重参数估计值也逐

渐收敛.
20颗服务卫星值函数的变化曲线如图 11所示.

随着姿态、力矩逐渐跟踪上期望轨迹, 每颗卫星的

指标函数都逐渐收敛, 但是由于每颗星姿态存在差
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 Ĵ
xx

0 100 200 300 400 500
时间 /s

0

100

200

200 300 400 500
−55

−50

−45

有
补
偿
下
的

 Ĵ
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图 8    惯量参数估计值及其误差曲线

Fig. 8    Curves of the inertia parameter estimates and
their errors
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图 9    惯量参数估计值的一致性误差

Fig. 9    Consensus errors of inertia parameter estimates
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图 10    权重估计值变化曲线

Fig. 10    Change curves of the weights estimates
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图 11    服务卫星的值函数曲线

Fig. 11    Curves of the value function of service satellites
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别、力矩饱和方向存在差异, 每颗卫星的指标函数

存在一定差别. 此外, 因为存在干扰力矩、测量噪声、

值函数局部最优问题等因素, 值函数也表现出持续

上升的趋势, 但是上升幅度较小, 最终约为 246.3,
如果将权重固定为初值, 指标值约为 316.6, 更新权

重情况下的指标值比固定权重情况下的指标值小了

约 70.3, 相对减小约 22.2%, 说明更新权重能够使

得指标值向最优指标接近.

 6　结论

本文对多服务卫星接管失效航天器的分布式姿

态跟踪控制算法进行研究, 主要结论为:

◦ ◦/

1) 在本文设计的分布式近似最优控制律的作

用下, 组合体航天器的姿态跟踪误差和姿态角速度

跟踪误差的最大值分别约为 0.020  和 0.001 4  s,
使用本文方法能够实现姿态跟踪控制;

2) 含有期望力矩补偿的性能指标也逐渐平缓,
避免了连续跟踪状态下不断变化的控制力矩对性能

指标的影响;
3) 根据设计惯量矩阵辨识方案, 完成了惯量参

数辨识, 最大误差值约为 17.4, 与其真值的相对误

差约为 0.75%, 并且在一致性补偿项的约束下, 所
有服务卫星对惯量参数的辨识结果都能更好地趋于

一致, 一致性误差能够稳定在 14以内, 远小于没有

一致性补偿时的误差;
4) 在 ADP框架下, 使用本文设计的权重估计

方案, 权重参数能够随着系统运行, 逐渐收敛并完

成姿态控制任务.
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