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摘要 本文针对挠性航天器执行器故障问题,提出了一种基于最小特征值的自适应故障补偿方法. 首

先, 针对由故障和挠性模态引起的系统不确定性进行参数化; 其次, 为了解决由故障引起的控制增益

矩阵的不确定性, 构造了新的控制增益矩阵, 并利用该矩阵的最小特征值设计标称控制信号; 而后, 设

计自适应律对标称控制信号中的不确定参数进行估计, 构成自适应控制信号, 保证了系统稳定性和渐

近跟踪性能; 最后, 仿真结果验证了本文提出的自适应控制方法的有效性.
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1 引言

随着空间技术的飞速发展, 航天器的服务范围已从通信拓展到导航、气象等诸多方面, 如地球观

测、在轨服务等轨道任务.现代航天任务的复杂性日益增加,需要先进的控制技术保证航天器的在轨稳

定性和高精度跟踪性能 [1, 2]. 但由于航天器运行环境恶劣,如强辐射和昼夜温差,经常引发执行器的故

障, 使得系统性能下降甚至是不稳定, 危及轨道任务的完成, 导致巨大的损失. 执行器故障会引入一些

系统不确定性, 如控制结构的显著变化会引起控制增益矩阵的不确定性. 执行器故障可分常数、分段

常数或者连续时变的, 如执行器卡死故障可使得控制增益矩阵变为不确定的常值矩阵; 长时间的运行

导致执行器温度的升高会使得执行器效率逐渐降低到零, 使得控制增益矩阵为不确定连续时变矩阵.

一个不确定的控制增益矩阵会使控制设计变得更复杂和困难, 尤其是在当它为时变的时候. 因此, 为
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了保证航天器在轨任务的顺利完成, 亟需有效的故障补偿技术来降低执行器故障带来的安全风险. 而

对于故障补偿控制设计而言, 如何处理控制增益矩阵特别是时变控制增益矩阵的不确定性尤为重要.

近年来, 容错控制问题在各个领域都得到了广泛的研究 [3∼9]. 对于航天器姿态控制系统故障补偿

问题, 国内外学者提出了一系列的控制算法, 如增益调度/线性时变参数控制 [10]、多模型控制 [11]、滑

模控制 [12] 等. 对于挠性航天器执行器故障容错控制研究, 文献 [13] 采用了一类自适应反馈控制方法;

文献 [14]提出了一类滑模控制策略;文献 [15]提出了一种基于 T-S模糊模型描述的方法; 文献 [16]提

出了一种自适应终端滑模控制算法; 文献 [17] 提出了一种基于主动反步控制技术的故障补偿算法; 文

献 [18] 提出了一种直接自适应算法; 文献 [19] 采用了一类自适应变结构容错控制方法; 文献 [20] 提

出了一类基于不确定性分解自适应容错控制方案. 文献 [21] 设计了一种有限时间控制算法; 文献 [22]

采用了一种基于新型指数形式的非奇异快速滑模容错控制方法; 文献 [23, 24] 分别采用了一种基于滑

模控制和一种基于故障检测的故障补偿方法. 文献 [25] 采用神经网络处理系统不确定性, 设计了一种

自适应滑模控制器. 目前针对挠性航天器执行器故障问题的研究成果, 很少有针对时变故障的, 特别

是如何处理时变的不确定控制增益矩阵同时保证系统渐近跟踪性能,是一个既有意义又具有挑战性的

课题.

本文针对挠性航天器姿态控制系统执行器故障问题, 提出了一种新的自适应补偿方法, 保证系统

存在时变不确定性特别是时变不确定控制增益矩阵时的渐近跟踪性能. 本文的主要贡献如下:

• 提出了新的自适应容错控制方案, 能够同时处理由故障引起的连续时变控制增益矩阵带来的不

确定性以及由不可测挠性振动模态带来的模型不确定性,保证挠性航天器系统的稳定性以及渐近跟踪

性能;

• 针对不确定的连续时变控制增益矩阵, 构造了一个新的控制增益矩阵, 仅需估计其不确定最小

特征值的倒数, 降低了控制设计的困难;

• 设计的自适应控制方案结构简单, 只需要估计两个值就能够处理由未知转动惯量、干扰、故障,

以及挠性模态带来的系统不确定性, 这使得控制器设计的计算量大大减少.

本文其余章节结构如下: 第 2 节详细阐述了挠性航天器的运动学和动力学模型以及其故障补偿

问题; 第 3 节给出了基于最小特征值的自适应故障补偿算法的具体设计过程; 第 4 节给出了仿真条件

及仿真结果, 验证了本文所提故障补偿方法的有效性; 第 5 节总结全文.

2 问题描述

本节将详细阐述挠性航天器姿态控制系统的运动学和动力学模型,执行器故障模型以及对其补偿

问题.

2.1 运动学模型

航天器本体坐标系相对于惯性坐标系的姿态角可利用四元数 q̄ = [q0, q
T]T 来描述, 其定义为

q0 = cos

(
Ψ

2

)
, q =


q1

q2

q3

 =


κx

κy

κz

 sin

(
Ψ

2

)
, (1)

其中, κ = [κx, κy, κz]
T 是旋转轴方向单位向量在坐标系三轴上的方向余弦, Ψ 是旋转轴旋转角度, q0
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和 q 分别为四元数的标量和矢量部分, 满足如下约束条件:

q20 + qTq = 1. (2)

根据四元数描述, 航天器姿态控制系统的运动学方程为

˙̄q =

 q̇0
q̇

 =
1

2

 −qT

q0I3 + q×

ω, (3)

其中, I3 是 3× 3 单位矩阵, ω = [ωx, ωy, ωz]
T ∈ R3 为航天器姿态转动角速度, 是航天器本体坐标系相

对于惯性坐标系转动的角速度在本体坐标系里的表示, 对于任意 3维向量 a = [a1, a2, a3]
T, a× 为一个

反对称矩阵, 可表示为

a× =


0 −a3 a2

a3 0 −a1

−a2 a1 0

 . (4)

定义四元数 q̄d = [qd0, q
T
d ]

T 为参考坐标系相对于惯性坐标系的姿态角以及 ωd 为参考坐标系的角

速度, 用于表示航天器期望的姿态运动, 则 q̄d 和 ωd 满足式 (3) 和 (4), 有

ωd = 2(qd0q̇d − q̇d0qd)− 2q×d q̇d. (5)

定义四元数 q̄e = [qe0, q
T
e ]

T 为本体坐标系相对于参考坐标系的姿态角, 用于表示航天器姿态误差, 其

满足如下四元数乘法准则:  qe0
qe

 =

 q0qd0 + qTqd

qqd0 − qdq0 + q×qd

 . (6)

航天器姿态控制误差系统可表示为

˙̄qe =

 q̇e0
q̇e

 =
1

2

 −qTe
qe0I3 + q×e

 (ω −Beωd), (7)

其中, ω −Beωd 是航天器本体坐标系相对于参考坐标系的角速度误差在本体坐标系里的表示,

Be = (q2e0 − qTe qe)I3 + 2qeq
T
e − 2qe0q

×
e (8)

为相应的旋转矩阵.

2.2 动力学模型

考虑带有挠性附件的航天器, 其姿态控制系统动力学方程为

Jω̇ = −ω×(Jω + δTη̇)− δTη̈ +Du+ d, (9)

η̈ = −Cη̇ −Kη − δω̇, (10)

836



中国科学 :信息科学 第 51 卷 第 5 期

其中, J ∈ R3×3 为航天器转动惯量矩阵, D ∈ R3×m 为执行器安装矩阵, m 为执行器总数, u ∈ Rm 为

执行器产生的控制力矩向量, d ∈ R3 为外部干扰, η ∈ RN 挠性附件的振动模态向量, N 为考虑的振动

模态阶数, δ ∈ RN×3 为挠性附件与航天器刚体本体的耦合系数矩阵, K = diag{Λ2
1, . . . ,Λ

2
N} 为固有频

率矩阵和 C = diag{2ξ1Λ1, . . . , 2ξNΛN} 为阻尼矩阵, Λi, i = 1, 2, . . . , N 为挠性附件的第 i 阶固有频率,

ξi, i = 1, 2, . . . , N 为阻尼系数.

挠性航天器在轨运行期间, 其挠性附件的振动对航天器姿态影响很大. 但是挠性附件的振动模态

η 不可测量, 给航天器姿态控制带来很大不确定性. 因此, 为了有效控制航天器姿态, 在控制器设计时

需要对不确定的挠性振动模态进行处理. 此外, 考虑实际系统, 本文中航天器转动惯量矩阵 J 有界且

正定对称但是未知, 外部干扰 d 有界, 包括重力梯度转矩、磁扰动转矩和气动转矩等, 即 ∥J∥ 6 cJ ,

∥d∥ 6 cd, 其中 cJ > 0, cd > 0 为未知常数.

2.3 故障模型及冗余条件

故障模型. 本文考虑的执行器故障可建模为

u(t) = σ(t)v(t) + ū(t), (11)

其中, v(t) ∈ Rm 为需要设计的应用在航天器上的控制信号向量, σ(t) = diag{σ1(t), σ2(t), . . . , σm(t)}为
故障模式矩阵, σj(t) ∈ [0, 1], j = 1, 2, . . . ,m, ū(t) ∈ Rm 为故障值向量. 当 σ(t) = 0 时, 航天器执行器

故障表现为失控故障, 又 ū(t) 为未知恒定故障值时, 表现为卡死故障; 当 σ(t) ∈ (0, 1) 时, 航天器执行

器故障表现为失效故障. 注意: 本文中考虑 σ(t)和 ū(t)是时变的,同时 ū(t)是有界的,即 ∥ū(t)∥ 6 cu,

cu > 0 为未知常数.

冗余条件. 对于航天器姿态控制系统, 当出现执行器故障时, 仍需要足够的可操作的执行器提供

控制力矩. 对于动力学系统 (9), 角速度 ω(t) 有 3 个分量需要控制. 因此, 为了保证系统完全可控, 执

行器故障需满足以下冗余条件:

rank(Dσ(t)) = 3. (12)

2.4 控制目标

本文的控制目标是设计控制信号保证挠性航天器姿态控制系统 (7), (9) 和 (10) 在发生满足冗余

条件 (12) 的执行器故障 (11) 时的稳定性和渐近跟踪性能. 如文献 [26] 所述, 由于 q̄ 和 −q̄ 表示相同
的物理姿态, 则控制目标是使 q̄ → q̄d 或者 q̄ → −q̄d, 以及 ω → ωd. 当 q̄ = ±q̄d 时, 由四元数乘法准则

(6) 得 q̄e = [qe0, q
T
e ]

T = [±1, 0, 0, 0]T. 又由于 q̄e 和 −q̄e 表示相同的物理姿态且满足四元数约束条件
q2e0+q

T
e qe = 1,控制目标可转换为设计控制信号 v(t)保证 limt→∞ qe(t) = 0且 limt→∞(ω(t)−ωd(t)) = 0.

3 自适应故障补偿控制器设计

针对挠性航天器执行器故障问题, 本节将设计一个自适应控制器保证期望的系统性能. 为了完成

控制目标,本节首先设计了运动学虚拟控制信号,对动力学系统不确定性参数化,在假设不确定性已知

情况下设计标称控制器, 而后设计自适应律对标称控制器里的不确定参数进行估计, 得到自适应控制

器, 最后对控制器的控制性能进行分析.
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3.1 运动学虚拟控制信号设计

考虑系统运动学方程 (7), ω 可视为系统虚拟控制信号. 对于整个挠性航天器姿态控制系统而言,

可首先设计一个运动学的虚拟控制信号 α, 使得当 ω = α 时 limt→∞ qe(t) = 0. 而后设计控制信号 v

使得 limt→∞(ω(t)− α(t)) = 0, 从而保证期望的系统性能. 本小节设计运动学的虚拟控制信号 α 为

α = −k1qe +Beωd, (13)

其中 k1 > 0 为设计参数.

首先分析虚拟控制信号 α 的控制性能. 定义跟踪误差

ωe = ω − α. (14)

注释1 如果 qe = 0, 则由式 (8) 得 Be = I3, 进一步由式 (13) 得 ωe = ω−α = ω− ωd. 因此, 可将

2.4 小节控制目标转换成设计控制信号 v 使得 limt→∞ qe(t) = 0 且 limt→∞ ωe(t) = 0.

选择正定函数如下:

V1 = qTe qe + (1− qe0)
2 = 2(1− qe0). (15)

由式 (7) 和 (13) 得

V̇1 = −2q̇e0 = qTe (ω −Beωd) = qTe (ωe + α−Beωd)

= −k1qTe qe + qTe ωe. (16)

式 (16) 中如果 ωe = 0 则有 V̇1 6 0. 下面本文将设计控制信号 v 使得 limt→∞(ω(t)− α(t)) = 0 来保证

期望的系统性能.

3.2 不确定性参数化

为了设计控制器, 本小节将对系统不可测振动模态及其他不确定性进行参数化. 将振动方程 (10)

和故障模型 (11) 带入系统动力学方程 (9) 整理得

(J − δTδ)ω̇ = −ω×Jω − ω×δη̇ + δTCη̇ + δTKη +Dū+ d+Dσv. (17)

定义 Js = J − δTδ. 对于实际挠性航天器, J 的主对角元素为正且远大于惯量积元素和 δ 的元素,因此

Js 是正定对称矩阵. 进一步由式 (14) 得误差方程为

Jsω̇e = −ω×Jω − ω×δη̇ + δTCη̇ + δTKη +Dū+ d− Jsα̇+Dσv, (18)

其中, 由文献 [26] 可知 Ḃe = −(ω −Beωd)
×Be, 进一步可计算

α̇ = −k1(qe0I3 + q×e )(ω −Beωd)− (ω −Beωd)
×Beωd +Beω̇d. (19)

首先对 η̇ 和 η 进行参数化. 定义 ψ = [ηT, (η̇ + δω)T]T. 由式 (10) 可得

ψ̇ = Aψ +Bω, (20)

838



中国科学 :信息科学 第 51 卷 第 5 期

其中

A =

 0 IN

−K −C

 , B =

−δ

Cδ

 .
对于实际挠性航天器而言,矩阵 A的所有特征值都为 0或者负数 [27]. 分别考虑 ω 和 ψ 为系统输入和

输出, 则有

ψ(t) = eAtψ(0) +

∫ t

0

eA(t−τ)Bω(τ)dτ. (21)

可得

∥ψ(t)∥ 6 cη1 + cη2 sup
06τ6t

∥ω(τ)∥, (22)

其中, cη1 > 0, cη2 > 0 为未知常数. 另一方面, 由于

∥ψ(t)∥ = ∥[ηT, (η̇ + δω)T]T∥

= ∥[ηT, η̇T]T + [01×N , (δω)
T]T∥

> ∥[ηT, η̇T]T∥ − ∥δω∥, (23)

进一步可得

∥[ηT, η̇T]T∥ 6 ∥ψ(t)∥+ ∥δω∥

6 cη1 + cη2 sup
06τ6t

∥ω(τ)∥+ cη3∥ω∥, (24)

其中, cη3 > 0 为未知常数. 综上, η̇ 和 η 可参数化为

∥η∥ 6 cη1 + cη2 sup
06τ6t

∥ω(τ)∥+ cη3∥ω∥, (25)

∥η̇∥ 6 cη1 + cη2 sup
06τ6t

∥ω(τ)∥+ cη3∥ω∥. (26)

令

Td = −ω×Jω − ω×δη̇ + δTCη̇ + δTKη +Dū+ d− Jsα̇. (27)

则误差系统 (18) 变为

Jsω̇e = Td +Dσv. (28)

结合式 (25), (26) 以及 ∥J∥ 6 cJ , ∥d∥ 6 cd, ∥ū(t)∥ 6 cu, Td 可参数化为

∥Td∥ 6 HTΦ, (29)

其中, H = [H1, H2, H3,H4,H5,H6]
T, Hi > 0, i = 1, 2, . . . , 6, 为未知常数,

Φ =

[
1, ∥ω∥, ∥ω∥2, sup

06τ6t
∥ω(τ)∥, ∥ω∥ sup

06τ6t
∥ω(τ)∥, ∥α̇∥

]T
. (30)

839



马亚杰等: 基于最小特征值的挠性航天器执行器故障自适应补偿技术

3.3 自适应控制器设计

本小节将基于自适应技术设计控制信号 v 保证系统稳定和渐近跟踪性能.首先为处理故障引起的

控制增益矩阵不确定性, 构造新的正定控制增益矩阵; 而后利用新的控制增益矩阵的最小特征值, 设

计标称控制信号; 最后设计自适应律对标称控制信号的不确定参数进行估计, 构成自适应控制信号.

3.3.1 新的正定控制增益矩阵构造

对于系统动力学方程 (29), 由于故障模式矩阵 σ 是不确定的, 导致控制增益矩阵 Dσ 存在不确定

性, 给控制器设计带来很大困难. 为了解决该不确定性, 本文控制信号 v 设计成

v = DT ωe

∥ωe∥
vp1, (31)

其中 vp1 ∈ R 是需要设计的中间控制信号, 则系统动力学方程变为

Jsω̇e = Td +DσDT ωe

∥ωe∥
vp1, (32)

其中 DσDT 为构造的新的正定增益矩阵.

注释2 执行器故障满足式 (12) 所示冗余条件, 即 rank(Dσ) = 3, 则动力学方程 (32) 中构造的新

的控制增益矩阵 DσDT 为正定对称矩阵. 但由于 σ 的不确定, DσDT 仍然存在不确定性. 为了处理

该不确定性, 在下面的控制器设计过程中将用到其最小特征值.

3.3.2 标称控制信号设计

令 λmin 为新的控制增益矩阵 DσDT 的最小特征值, 又新构造的控制增益矩阵 DσDT 为正定对

称矩阵, 则有

λmin > 0. (33)

利用该最小特征值, 式 (31) 的中间控制信号 vp1 的标称信号设计为

v⋆p1 =
1

λmin
(−k2∥ωe∥ − ∥qe∥ −HTΦ), (34)

其中 k2 > 0 为设计参数, 值得注意的是 v⋆p1 6 0.

本小节设计的标称控制信号的控制性能如下:

引理1 假设系统不确定参数已知,由式 (34)所示的标称中间控制信号 v⋆p1(t)构成的式 (31)所示

控制信号 v(t) 应用到挠性航天器姿态控制系统 (7), (9) 和 (10), 可保证系统在发生满足冗余条件 (12)

的执行器故障 (11) 时, 所有闭环信号有界, 且 limt→∞ qe(t) = 0, limt→∞(ω(t)− ωd(t)) = 0.

证明 选择 Lyapunov 函数为

V ⋆
2 = V1 +

1

2
ωT
e Jsωe. (35)

由式 (16) 和 (32) 得

V̇ ⋆
2 = −k1qTe qe + qTe ωe + ωT

e Td +
ωT
e DσD

Tωe

∥ωe∥
vp1. (36)
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令 vp1 = v⋆p1, 由于 DσDT > 0 且 v⋆p1 6 0, 有

ωT
e DσD

Tωe

∥ωe∥
v⋆p1 6 λmin∥ωe∥v⋆p1. (37)

结合式 (29) 中 ∥Td∥ 6 HTΦ, V̇ ⋆
2 变为

V̇ ⋆
2 6− k1∥qe∥2 + ∥qe∥∥ωe∥+ ∥ωe∥∥Td∥+ λmin∥ωe∥v⋆p1
6− k1∥qe∥2 + ∥qe∥∥ωe∥+ ∥ωe∥HTΦ+ λmin∥ωe∥v⋆p1. (38)

进一步将式 (34) 中 v⋆p1 代入式 (38) 得

V̇ ⋆
2 6− k1∥qe∥2 − k2∥ωe∥2. (39)

式 (39) 表明: qe, ωe ∈ L2 ∩ L∞ (对于一个向量信号 x(t), 如果所有元素都有界则 x(t) ∈ L∞; 如果∫∞
0
xT(t)x(t)dt <∞,则 x(t) ∈ L2 [28]). 又由式 (7), (8), (19), (27), (32)和 (34)得 Td, α̇, v

⋆
p1, q̇e, ω̇e ∈ L∞.

根据 Barbalat 引理 [28] 可得: 所有闭环信号有界, 且 limt→∞ qe(t) = 0 和 limt→∞ ωe(t) = 0, 即得

limt→∞(ω(t)− ωd(t)) = 0. 证毕.

注释3 由于 v⋆p1 6 0 以及 DσDT > 0, 式 (32) 中的 DσDT ωe

∥ωe∥v
⋆
p1 实质上是一个负反馈控制信

号, 其中 v⋆p1 为负反馈增益. 因此该标称控制信号可以保证期望的系统性能. 但是, 式 (34) 中的 v⋆p1

存在不确定参数 λmin 和 H. 下面将利用自适应方法对这两个不确定参数进行估计, 构成自适应控制

信号.

3.3.3 自适应控制信号设计

本小节首先给出自适应控制信号的结构,而后设计自适应律对自适应控制信号的参数估计值进行

更新.

控制信号. 定义

λp =
1

λmin
, (40)

以及 λ̂p 和 Ĥ 为 λp 和 H 的估计值. 参照式 (34) 所示标称控制信号, 本文设计的自适应信号为

vp1 = λ̂p(−k2∥ωe∥ − ∥qe∥ − ĤTΦ). (41)

自适应律. 令

vp2 = −k2∥ωe∥ − ∥qe∥ − ĤTΦ, (42)

则 vp1 = λ̂pvp2. 为了实现式 (41) 所示控制信号, 设计如下自适应律对 λ̂p 和 Ĥ 进行更新:

˙̂
λp = −γ1∥ωe∥vp2, ˙̂

H = γ2∥ωe∥Φ, (43)

其中 γ1 > 0, γ2 > 0 表示设计的自适应增益.

注释4 令 Ĥi(t), i = 1, 2, . . . , 6为 Ĥ 的每个元素.式 (30)中 Φ(t)的每一个元素均非负,则选择初

值 Ĥi(0) > 0,式 (43)所示自适应律可保证 Ĥi(t) > 0. 从而 ĤTΦ > 0,由式 (42)进一步得到 vp2(t) 6 0.

此时, 式 (43) 中
˙̂
λp(t) > 0. 选择初值 λ̂p(0) > 0, 则 λ̂p(t) > 0. 最终保证式 (41) 中 vp1(t) 6 0.
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性能分析. 本文设计的自适应控制信号的控制性能如下:

定理1 用式 (43) 所示自适应律更新式 (41) 所示自适应控制信号 vp1(t) 后, 将其构成的式 (31)

所示控制信号 v(t) 应用到挠性航天器姿态控制系统 (7), (9) 和 (10), 可保证系统在发生满足冗余条件

(12) 的执行器故障 (11) 时, 所有闭环信号有界, 且 limt→∞ qe(t) = 0, limt→∞(ω(t)− ωd(t)) = 0.

证明 定义估计误差如下:

λ̃p = λp − λ̂p, H̃ = H − Ĥ, (44)

则有 ˙̃
λp = − ˙̂

λp,
˙̃H = − ˙̂

H. 选择 Lyapunov 函数为

V2 = V1 +
1

2
ωT
e Jsωe +

1

2γ1λp
λ̃2p +

1

2γ2
H̃TH̃. (45)

由式 (16), (29) 和 (32) 以及注释 4 中 vp1 6 0 得

V̇2 = −k1qTe qe + qTe ωe + ωT
e Td +

ωT
e DσD

Tωe

∥ωe∥
vp1 +

1

γ1λp
λ̃p

˙̃
λp +

1

γ2
H̃T ˙̃H

6 −k1∥qe∥2 + ∥qe∥∥ωe∥+ ∥ωe∥HTΦ+ λmin∥ωe∥vp1 +
1

γ1λp
λ̃p

˙̃
λp +

1

γ2
H̃T ˙̃H

= −k1∥qe∥2 + ∥qe∥∥ωe∥+ ∥ωe∥ĤTΦ+ ∥ωe∥H̃TΦ+ λmin∥ωe∥vp1 +
1

γ1λp
λ̃p

˙̃
λp +

1

γ2
H̃T ˙̃H. (46)

上式中

λmin∥ωe∥vp1 =
1

λp
∥ωe∥vp1 =

1

λp
∥ωe∥λ̂pvp2

=
1

λp
∥ωe∥(λp − λ̃p)vp2

= ∥ωe∥vp2 −
1

λp
∥ωe∥λ̃pvp2. (47)

将式 (47) 代入式 (46) 得

V̇2 6− k1∥qe∥2 + ∥qe∥∥ωe∥+ ∥ωe∥ĤTΦ+ ∥ωe∥vp2 + ∥ωe∥H̃TΦ− 1

λp
∥ωe∥λ̃pvp2

+
1

γ1λp
λ̃p

˙̃
λp +

1

γ2
H̃T ˙̃H. (48)

将式 (42) 所示 vp2 和式 (43) 所示自适应律代入上式得

V̇2 6− k1∥qe∥2 − k2∥ωe∥2. (49)

式 (49)表明: qe, ωe ∈ L2∩L∞, λ̂p, Ĥ ∈ L∞. 又由式 (7), (8), (19), (27), (32)和 (41)得 Td, α̇, vp1, q̇e, ω̇e ∈
L∞. 根据 Barbalat 引理 [28] 可得: 所有闭环信号有界, 且 limt→∞ qe(t) = 0 和 limt→∞ ωe(t) = 0, 即得

limt→∞(ω(t)− ωd(t)) = 0. 证毕.

3.4 控制律修正

对于式 (31) 所示控制律 v(t), ωe

∥ωe∥ 会引起控制信号的振荡. 为了避免该振荡问题, 可用如下近似

函数代替:

ωe

∥ωe∥
≈ sat[ωe] =


ωe

∥ωe∥
, if ∥qe∥+ ∥ωe∥ > ϵ,

ωe

ϵ
, if ∥qe∥+ ∥ωe∥ < ϵ,

(50)
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其中 ϵ > 0 为设计参数.

利用 sat[ωe] 代替
ωe

∥ωe∥ , 结合式 (48), (49) 以及 vp1 6 0, 可得

• 当 ∥qe∥+ ∥ωe∥ > ϵ 时,

V̇2 6 −k1∥qe∥2 − k2∥ωe∥2; (51)

• 当 ∥qe∥+ ∥ωe∥ < ϵ 时,

V̇2 6 −k1∥qe∥2 − k2∥ωe∥2 +
ωT
e DσD

Tωe

ϵ
vp1 −

ωT
e DσD

Tωe

∥ωe∥
vp1

6 −k1∥qe∥2 − k2∥ωe∥2 + ∥ωe∥2∥D∥2∥σ∥∥vp1∥
(

1

∥ωe∥
− 1

ϵ

)
6 −k1∥qe∥2 − k2∥ωe∥2 + ∥ωe∥∥D∥2∥vp1∥

6 −k1∥qe∥2 − k2∥ωe∥2 + ϵ∥D∥2∥vp1∥. (52)

式 (51) 表明 Lyapunov 函数 V2 持续减小直到 ∥qe∥+ ∥ωe∥ 6 ϵ, 即系统的跟踪误差在经过一定时

间之后将收敛到一个小的邻域, 可通过选择足够小的 ϵ 使得 ∥qe∥ 和 ∥ωe∥ 足够小. 但是, 由于跟踪误

差没有趋近于 0, 估计参数 λ̂p 和 Ĥ 可能存在参数漂移 [28], 即它们的有界性无法得到保证. 为了解决

这一问题, 需要用到自适应律修正方法, 如投影算法等 [28]. 下面将以 λ̂p 为例子给出投影算法修正后

的自适应律, 并进行性能分析.

考虑 λp ∈ [0, λ̄p], 其中 λ̄p > 0 为 λp 的已知上界. 式 (43) 所示自适应律可修正为

˙̂
λp =

 − γ1∥ωe∥vp2, if 0 6 λ̂p < λ̄p,

0, if λ̂p = λ̄p.
(53)

由于 vp2(t) 6 0, 选择初值 λ̂p(0) = 0, 则式 (53)所示修正自适应律可保证: λ̂p(t)在区间 [0, λ̄p]内非减,

同时

− 1

λp
λ̃p∥ωe∥vp2 +

1

γ1λp
λ̃p

˙̃
λp 6 0. (54)

可对式 (54) 进行两种情况的分析: (1) 当 0 6 λ̂p < λ̄p 时, 显然 − 1
λp
λ̃p∥ωe∥vp2 + 1

γ1λp
λ̃p

˙̃
λp = 0; (2) 当

λ̂p = λ̄p 时, 由 λ̃p = λp − λ̄p 6 0 和 vp2 6 0 得 1
γ1λp

λ̃p
˙̃
λp = 0 和 − 1

λp
λ̃p∥ωe∥vp2 6 0. 以此投影算法修

正的自适应律 (53) 不改变式 (48) 和 (49) 中的 V̇2. 同样的, 可以对 Ĥ 选择类似于式 (53) 所示的投影

算法修正的自适应律保证 Ĥ 的有界性. 最终可保证系统所有闭环信号有界, 同时跟踪误差收敛到一

个由 ϵ 决定的小的邻域.

4 仿真验证

将本文提出的基于最小特征值的自适应故障补偿方法应用到文献 [29] 给出的挠性航天器模型上,

并给出仿真结果验证其有效性.
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4.1 航天器模型

航天器刚体主体的转动惯量为

J =


350 3 4

3 270 10

4 10 190

 kg m2. (55)

4 个执行器按照四面体结构安装, 安装矩阵为

D =



√
1

3

√
1

3
−
√

1

3
−
√

1

3√
2

3
−
√

2

3
0 0

0 0 −
√

2

3

√
2

3


. (56)

考虑前四阶振动模态, 挠性附件与航天器刚体主体之间的耦合矩阵为

δ =


6.45637 1.27814 2.15629

−1.25819 0.91756 −1.67264

1.11687 2.48901 −0.83674

1.23637 −2.65810 −1.12530

 kg
1
2 m/s2, (57)

挠性振动模态的固有频率为 Λ1 = 1.5362, Λ2 = 2.2076, Λ3 = 3.7466, Λ4 = 3.7466 rad/s, 阻尼系数为

ξ1 = 0.0056, ξ2 = 0.0086, ξ3 = 0.013, ξ4 = 0.013, 可得矩阵 C = diag{0.0172, 0.038, 0.0974, 0.0974} 和
K = diag{2.3599, 4.8735, 14.037, 14.037}.
考虑航天器运行轨道为 1000 km, 且两翼带有刚性较强的太阳电池帆板, 其外部干扰为

d(t) = 10−5 ×


3 cos(ωot+ 1)

1.5 sin(ωot) + 3 cos(ωot)

3 sin(ωot+ 1)

Nm, (58)

其中 ωo = 0.0011 rad/s 为航天器轨道角速度.

4.2 仿真条件

选择参考坐标系的姿态角速度:

ωd(t) =


0.05 sin(0.01πt)

0.05 sin(0.02πt)

0.05 sin(0.03πt)

 rad/s, (59)

和参考坐标系姿态四元数初值 q̄d(0) = [1, 0, 0, 0]T, 利用式 (3) 可形成航天器期望姿态运动轨迹.
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考虑式 (56) 所示安装矩阵及式 (12) 所示冗余条件, 执行器最多可以完全失控一个. 本文选择对

以下故障情况进行仿真:

u1(t) = (0.5 + 0.1 cos(πt))v1(t), for t > 50 s;

u2(t) = 0.4v2(t) + 0.2(1− e−0.01(t−100)), for t > 100 s;

u3(t) = v3(t) + 0.6 sin(0.5t), for t > 150 s;

u4(t) = −0.5, for 200 s 6 t < 300 s;

u4(t) = 0.4 sin(0.1t), for t > 300 s;

ui(t) = vi(t), i = 1, 2, 3, 4, otherwise.

(60)

对应的故障模式矩阵为

• σ(t) = diag{1, 1, 1, 1}, 0 < t < 50 s;

• σ(t) = diag{0.7 + 0.1 cos(πt), 1, 1, 1}, t > 50 s;

• σ(t) = diag{0.7 + 0.1 cos(πt), 0.6, 1, 1}, t > 100 s;

• σ(t) = diag{0.7 + 0.1 cos(πt), 0.6, 1, 0}, t > 200 s.

上述故障情况包含了: u1, u2 的部分失效故障; u3 的加性故障; 以及 u4 的完全失效故障. 同时故

障值也是时变的.

仿真的初始条件为 q̄(0) = [0.8832, 0.3,−0.2,−0.3]T, ω(0) = [0, 0, 0]T, η(0) = η̇(0) = [0, 0, 0, 0]T,

λ̂p(0) = 0, Ĥ(0) = [0, 0, 0, 0, 0, 0]T. 选择控制律增益为 k1 = 0.5, k2 = 1; 自适应增益为: γ1 = 1, γ2 = 1.

为了全面验证所提方法的有效性, 本节分别针对控制信号中含有 ωe

∥ωe∥ 和 sat[ωe] 进行了仿真, 同时对

于 sat[ωe] 选择了 ϵ = 0.1 和 ϵ = 0.001 来验证 sat[ωe] 对跟踪误差的影响.

4.3 仿真结果

将本文设计的控制信号应用到上述航天器模型上,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.

图 1∼4 分别为: 当控制信号 v = DT ωe

∥ωe∥vp1 时的姿态四元数 qe, 角速度跟踪误差 ω − ωd, 控制力

矩 u 和控制信号 v, 以及挠性附件太阳帆板的振动模态. 由图可以看出, 本文设计的自适应控制器保

证了系统在发生执行器故障后: (1) 系统的所有闭环信号的有界性, 包括系统跟踪误差、系统状态、控

制信号, 以及振动模态, 其中振动模态信号不可测, 无法用到控制信号设计中; (2) 系统的渐近跟踪性

能,由于仿真步长的原因,姿态和姿态角速度的跟踪误差最终达到 10−4 级别,如图 1和 2所示; (3)控

制信号和姿态角速度存在振荡问题, 如图 2 和 3 所示, 这是由控制信号中的 ωe

∥ωe∥ 引起的.

图 5 和 6 分别为: 控制信号 v = DTsat[ωe]vp1 且 ϵ = 0.1 时的姿态四元数 qe, 以及控制力矩 u 和

控制信号 v; 图 7 和 8 分别为: 控制信号 v = DTsat[ωe]vp1 且 ϵ = 0.001 时的姿态四元数 qe, 以及控制

力矩 u 和控制信号 v. 由图可以看出: (1) 利用 sat[ωe] 代替
ωe

∥ωe∥ 对控制信号进行修正后, 振荡问题得

到解决, 如图 6 和 8 所示; (2) 虽然系统渐近跟踪性能没能得到保证, 但是系统的跟踪误差在一定的范

围变化,该范围的大小由 sat[ωe]中的参数 ϵ决定,如图 5和 7所示,当 ϵ = 0.1时误差达到 10−3 级别,

当 ϵ = 0.001 时误差达到 10−4 级别, 与控制信号为 v = DT ωe

∥ωe∥vp1 时的跟踪误差比较接近. 且由图 6

和 8 可见, 当 ϵ = 0.001 时, 控制信号的曲线出现轻微的抖振迹象, 这是由函数 sat[ωe] 的特性决定的,

即当 ϵ 越小, 函数 sat[ωe] 就越趋近于
ωe

∥ωe∥ . 因此, 对于实际的挠性航天器, 可通过选择尽可能小的 ϵ

来保证期望的系统性能, 同时避免系统振荡问题.
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图 1 (网络版彩图) 控制信号 v = DT ωe
∥ωe∥vp1 时的姿

态误差四元数 q̄e

Figure 1 (Color online) Error quaternion q̄e when v =
DT ωe

∥ωe∥
vp1

图 2 (网络版彩图) 控制信号 v = DT ωe
∥ωe∥vp1 时的角

速度跟踪误差 ω − ωd

Figure 2 (Color online) Tracking error ω−ωd of angular
velocity when v = DT ωe

∥ωe∥
vp1
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图 3 (网络版彩图) 控制信号 v = DT ωe
∥ωe∥vp1 时的控制力矩 u 和控制信号 v

Figure 3 (Color online) Control torque u and control signal v when v = DT ωe
∥ωe∥

vp1

5 结论

本文提出了一种自适应补偿方法解决挠性航天器执行器故障问题,所设计自适应控制信号可以保

证挠性航天器在发生执行器故障特别是时变故障时的稳定性和渐近跟踪性能. 为了控制信号设计, 构
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图 4 (网络版彩图) 控制信号 v = DT ωe
∥ωe∥vp1 时的振动模态 η

Figure 4 (Color online) Vibration mode η when v = DT ωe
∥ωe∥

vp1
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图 5 (网络版彩图) 控制信号 v = DTsat[ωe]vp1 且

ϵ = 0.1 时的姿态误差四元数 q̄e

Figure 5 (Color online) Error quaternion q̄e when v =
DTsat[ωe]vp1 with ϵ = 0.1

图 6 (网络版彩图) 控制信号 v = DTsat[ωe]vp1 且

ϵ = 0.1 时的控制力矩 u 和控制信号 v

Figure 6 (Color online) Control torque u and control sig-
nal v when v = DTsat[ωe]vp1 with ϵ = 0.1

造了新的控制增益矩阵,利用该矩阵的最小特征值解决了由故障引起的控制增益矩阵的不确定性对控

制器设计的影响. 所提自适应控制信号虽然能够保证系统的渐近跟踪性能, 但是控制信号存在较大的

振荡. 为了解决这一问题, 本文采用了一个逼近函数对控制信号进行修正. 修正后的控制信号虽然不
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图 7 (网络版彩图) 控制信号 v = DTsat[ωe]vp1 且

ϵ = 0.001 时的姿态误差四元数 q̄e

Figure 7 (Color online) Error quaternion q̄e when v =
DTsat[ωe]vp1 with ϵ = 0.001

图 8 (网络版彩图) 控制信号 v = DTsat[ωe]vp1 且

ϵ = 0.001 时的控制力矩 u 和控制信号 v

Figure 8 (Color online) Control torque u and control sig-
nal v when v = DTsat[ωe]vp1 with ϵ = 0.001

能保证系统渐近跟踪, 但可以保证跟踪误差在一个很小的范围, 且可通过选择尽可能小的逼近函数的

参数使得误差范围尽可能的小. 最后仿真结果验证了本文所提自适应方法的有效性.
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Minimum eigenvalue-based adaptive compensation of actuator
faults for flexible spacecraft
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Abstract This paper develops an adaptive compensation scheme for flexible spacecraft under actuator faults.

System uncertainties caused by faults and flexible uncertainties are first parameterized. To deal with the un-

certainty of the control gain matrix caused by faults, a new control gain matrix is constructed. By using the

minimum eigenvalue of this new control gain matrix, a nominal control signal is designed. Then an adaptive

control signal is designed by estimating the uncertain parameters in the nominal control signal. The developed

adaptive control signal guarantees system stability and asymptotic tracking properties. Simulation results are

given to verify the effectiveness of the proposed adaptive compensation scheme.

Keywords actuator faults, adaptive compensation, control gain matrix, flexible spacecraft, minimum eigenvalue
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