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摘要：　 针对具有不确定参数航天器的姿态跟踪控制问题，提出了一种基于数据驱动的复合自适应有限时间控制

方法．通过构建航天器的滤波动力学，从姿态角与角速度信号中获取了航天器的未知惯性参数．为放松实现精准估

计所需的持续激励条件限制，在参数估计器中引入了学习项，构成复合自适应参数估计器．在满足松弛激励条件的

情况下，能够在有限时间内实现对未知参数的精准估计．此外，设计了有限时间稳定控制器，并通过对闭环系统的稳

定性分析，验证了所提复合自适应有限时间控制方法的有效性．最后，通过数值仿真对比验证了所提方法的有效性

和优越性．
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０　 引　 　 言

随着航天技术的飞速发展，航天器在通信、对地观测、深空探测以及在轨服务等领域的应用日益广泛［１］ ．
航天器的姿态跟踪控制是航天任务的核心技术之一，其跟踪精度是决定任务成功与否的关键因素［２］ ．然而，
由于航天器的惯性参数普遍存在不确定性，因此基于精确动力学模型的控制方法已难以满足当前及未来航

天任务的需求．
针对航天器存在的惯性不确定问题，一种有效的方法是自适应控制，这种方法能够实现对不确定参数的

在线辨识，从而提升闭环系统的控制性能［３⁃４］ ．传统的自适应方法通过消去 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数导数中的不确定

项，来保证闭环系统的稳定性，参数估计误差的动态难以保证．文献［５］提出了浸入与不变方法（ ｉｍｍｅｒｓｉｏｎ
ａｎｄ ｉｎｖａｒｉａｎｃｅ，Ｉ＆Ｉ），能对参数估计误差的动态做出一定的规范，在航天器姿态跟踪问题中得到广泛的应

用［６］ ．文献［７］研究了具有不确定性和输入饱和的航天器姿态控制，提出了一种基于 Ｉ＆Ｉ 的自适应鲁棒控制

来提高航天器的跟踪性能．文献［８］为具有惯性不确定性的航天器设计了 Ｉ＆Ｉ 自适应控制，并通过动态放缩

法克服了可积性障碍．但除非满足持续激励（ｐｅｒｓｉｓｔｅｎｔ ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ，ＰＥ）条件（这对包括航天器在内的大部分物

理系统是非常苛刻的），否则 Ｉ＆Ｉ 方法不能实现对未知参数的精准估计，这制约了航天器系统的控制性能［６］ ．
为了在松弛激励条件下实现对系统不确定参数的精准估计，一些学者基于数据驱动思想，提出了动态回

归扩展与混合（ｄｙｎａｍｉｃ ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ ｅｘｔｅｎｓｉｏｎ ａｎｄ ｍｉｘｉｎｇ，ＤＲＥＭ）方法［９⁃１０］，ＤＲＥＭ 方法通过对系统的历史输入

输出数据的有效利用，放宽了 ＰＥ 条件的限制．文献［１１］基于 ＤＲＥＭ 方法，实现了松弛激励条件下对航天器

未知参数的精准估计，并与滑模控制相结合以提高航天器的控制性能．文献［１２］针对惯性参数不确定的刚体

姿态控制问题，将 Ｉ＆Ｉ 方法与 ＤＲＥＭ 方法相结合，提出了一种复合自适应控制律，克服了 ＰＥ 条件的限制．然
而，ＤＲＥＭ 方法在系统满足一定的激励条件前是不工作的，这对于系统的瞬态性能来说是不可接受的．

针对上述问题，本文提出了一种基于数据驱动的复合自适应控制方法，用于解决具有不确定惯性参数航

天器的姿态跟踪问题．所提方法克服了 ＰＥ 条件的限制，在松弛激励条件下，能在有限时间内实现对航天器惯

性参数的精准估计．通过与 Ｉ＆Ｉ 自适应控制方法和 ＤＲＥＭ 自适应控制方法的仿真对比，验证了所提方法的有

效性和优越性．

１　 问题描述与预备知识

１．１　 问题描述

航天器姿态跟踪动力学模型如下［６］：

　 　 ｑｅ０ ＝ － １
２

ｑＴ
ｅｖω ｅ， （１）

　 　 ｑｅｖ ＝
１
２
（ｑｅ０Ｉ３ ＋ ｑ ×

ｅｖ）ω ｅ， （２）

　 　 Ｊω ｅ ＝ － ω ×Ｊω ＋ Ｊ（ω ×Ω － Ωｄ） ＋ ｕ， （３）
式中， ｑｅ ＝ ［ｑｅ０ 　 ｑＴ

ｅｖ］ Ｔ ＝ ［ｑｅ０ 　 ｑｅ１ 　 ｑｅ２ 　 ｑｅ３］ Ｔ 为航天器本体坐标系相对惯性系的姿态四元数误差， ω ｅ ＝
［ω ｅ１ 　 ω ｅ２ 　 ω ｅ３］ Ｔ 为航天器本体坐标系相对惯性系的姿态角速度误差， Ｉ３ 为 ３ 阶单位矩阵，ω ＝ ［ω １ 　 ω ２ 　
ω ３］ Ｔ 为航天器本体坐标系相对惯性系的姿态角速度， Ｊ ∈ Ｒ３×３ 为航天器的未知惯性矩阵， ｕ ∈ Ｒ３ 为系统的

控制输入， Ω 为航天器本体坐标系下的期望角速度，叉乘矩阵 ω × 的形式如下：

　 　 ω × ＝
０ － ω ３ ω ２

ω ３ ０ － ω １

ω ２ ω １ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

系统的控制问题为在航天器姿态信号和角速度信号可测前提下，设计控制器 ｕ，使得航天器能够准确跟
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踪期望的姿态轨迹．
１．２　 预备知识

为便于后续控制器的设计与分析，引入以下定义和引理．
引理 １　 考虑如下非线性系统［１３］：
　 　 ｘ ＝ ｆ（ｘ）， ｆ（０） ＝ ０，

如果存在一个正定函数 Ｖ 满足

　 　 Ｖ（ｘ） ＋ ρｍ０Ｖ（ｘ） ＋ ｋｍ０Ｖζ０（ｘ） ≤ ０，
式中， ρｍ０ ＞ ０，ｋｍ０ ＞ ０，０ ＜ ζ ０ ＜ １， 则系统的平衡点是有限时间稳定的，且稳定时间 Ｔ 满足

　 　 Ｔ ≤ １
ρｍ０（１ － ζ ０）

ｌｎ
ρｍ０Ｖ１－ζ０（ ｔ０） ＋ ｋｍ０

ｋｍ０
．

定义 １　 一个有界信号 ψ（ ｔ） 是持续激励的［１４］，如果存在常数 τ ｄ ＞ ０ 和 α ＞ ０ 使得

　 　 ∫ｔ
ｔ －τｄ

ψ（τ）ψＴ（τ）ｄτ ≥ αＩｎ，　 　 ∀ｔ ≥ ０． （４）

定义 ２　 一个有界信号 ψ（ ｔ） 是充分激励的［１４］，如果存在常数 ｔｓ ＞ ０ 和 α ＞ ０ 使得

　 　 ∫ｔ
０
ψＴ（τ）ψ（τ）ｄτ ≥ αＩｍ，　 　 ∀ｔ ≥ ｔｓ ． （５）

根据定义 １ 和定义 ２ 可知，对于一个系统来说，充分激励条件是严格弱于持续激励条件的，因此也称之

为松弛激励条件．

２　 数据驱动复合自适应有限时间控制器设计

２．１　 参数线性化

为便于后续参数估计器与控制器的设计，将式（３）中的未知参数改造为线性仿射形式．由于 Ｊ ∈ Ｒ３×３ 为

常量实对称矩阵，可写为

　 　 Ｊ ＝
Ｊ１１ Ｊ１２ Ｊ１３

Ｊ１２ Ｊ２２ Ｊ２３

Ｊ１３ Ｊ２３ Ｊ３３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

构建未知参数向量 θ 如下：
　 　 θ ＝ ［Ｊ１１ 　 Ｊ１２ 　 Ｊ１３ 　 Ｊ２２ 　 Ｊ２３ 　 Ｊ３３］，

可将式（３）改造为

　 　 ω ｅ ＝ ｖ ＋ Ｊ －１（Ｗθ ＋ ｕ）， （６）
式中， ｖ 为待设计的有限时间控制律， Ｗ 为参数回归矩阵，根据参数线性化性质有

　 　 Ｗθ ＝ Ｊ（ω ×Ω － Ωｄ） － ω ×Ｊω － Ｊｖ ． （７）
设计如下形式的自适应控制器：
　 　 ｕ ＝ Ｗθ， （８）

式中， θ 为对不确定参数 θ 的估计值．
由式（６）可得，只需要设计合理的参数估计器，使得 Ｗθ ＝ Ｗθ － Ｗθ ＝ ０， 则闭环系统即可到达所设计的

理想系统上．

注１　 传统的参数估计器以及 Ｉ＆Ｉ 参数估计器，其目标是使得Ｗθ ＝ Ｗθ －Ｗθ ＝ ０，以使得闭环系统到达所预设的理想系

统上，不能保证参数估计误差收敛到 ０．这意味着，一旦给航天器新的任务轨迹，则Ｗθ≠０，从而导致控制精度降低．因此，本文

旨在设计一种复合自适应有限时间控制器，在松弛激励条件下实现有限时间内对航天器未知惯性参数的精准估计，以及航天

器姿态跟踪系统的有限时间稳定性．

２．２　 基于数据驱动的有限时间复合参数估计器

确定参数 θ 的信息包含在式（６）中的角速度误差信号中．一般来说，航天器的角加速度信号是不可测的，
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这意味着不能直接获取到不确定参数的信息．为了获取不确定参数的信息，本文采用回归滤波方案．
将式（６）重写为

　 　 Ｊω ｅ ＝ Ｗａθ ＋ ｕ， （９）
式中， Ｗａθ ＝ Ｊ（ω ×Ω － Ωｄ） － ω ×Ｊω ．

在式（９）中引入时不变滤波器：
　 　 ω ｆ ＝ － ａω ｆ ＋ ω ｅ， ω ｆ（０） ＝ ω ｅ（０） ／ ａ， （１０）
　 　 ｕｆ ＝ － ａｕｆ ＋ ｕ， ｕｆ（０） ＝ ０， （１１）
　 　 Ｗｆ ＝ － ａＷｆ ＋ Ｗａ， Ｗｆ（０） ＝ ０， （１２）

式中， ａ ＞ ０ 为滤波器系数．将式（１０）—（１２）代入到式（９），可得

　 　 ω ｆ ＝ Ｊ －１（Ｗｆθ ＋ ｕｆ） ＋ ρ（０）ｅ －ａｔ， （１３）
　 　 ρ（０） ＝ ω ｆ（０） － Ｊ －１（Ｗｆ（０）θ ＋ ｕｆ（０）） ＝ ０． （１４）
定义 Ｗｂθ ＝ Ｊω ｆ － Ｗｆθ， 式（１３）可重写为

　 　 ｕｆ ＝ Ｗｂθ ． （１５）
至此，通过回归滤波技术，本文成功地提取到了不确定参数的信息．
基于式（１５），构造参数估计律如下：

　 　 θ ＝ γ（ＷＴ
ｂ ｕｆ － ＷＴ

ｂＷｂθ） ＝ － γＷＴ
ｂＷｂθ ． （１６）

为验证参数估计律（１６）的有效性，构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

　 　 Ｖ θ
～ ＝ １

２
θＴθ， （１７）

求导可得

　 　 Ｖ θ
～ ＝ － γθＴＷＴ

ｂＷｂθ ＝ － γ‖Ｗｂθ‖２， （１８）
式中， ‖Ｗｂθ‖ 代表向量 Ｗｂθ 的 ２⁃范数．根据式（１７）和式（１８），证明了参数估计误差的收敛性．

需要注意的是，只有闭环系统满足 ＰＥ 条件，式（１６）所示参数估计律才能够保证参数估计误差收敛到 ０．
而由于 ＰＥ 条件在实际物理系统中（不仅限于航天器）很难满足，所以式（１６）的参数估计律往往只能使得参

数估计误差收敛到未知参数，因此控制精度有限．
根据定义 １，ＰＥ 条件的本质是要求参数回归矩阵项 ＷＴ

ｂＷｂ 是正定的，注意到 ＷＴ
ｂＷｂ 是实对称矩阵，且所

有元素均为非负数，这一类矩阵与任意正定矩阵的和同样是正定的．因此，通过数据驱动策略，将所有时刻的

ＷＴ
ｂＷｂ 加权累加，只要有某一时刻的ＷＴ

ｂＷｂ 是正定的，那么此后所有时刻ＷＴ
ｂＷｂ 的累加值都是正定的，即定义

２ 所述的充分激励条件，以放宽 ＰＥ 条件的限制．
为了放宽 ＰＥ 条件的限制，在松弛激励条件下实现对未知参数的精准估计，本文将数据驱动引入到参数

估计律中，在参数估计律（１６）中引入学习项，构成有限时间复合自适应参数估计器．
首先，在式（１５）的两边同时乘以 ＷＴ

ｂ ， 可得

　 　 ＷＴ
ｂ ｕｆ ＝ ＷＴ

ｂＷｂθ ． （１９）
构建如下滤波器：
　 　 Ａ ＝ － ｂＡ ＋ ＷＴ

ｂ ｕｆ， Ａ（０） ＝ ０， （２０）
　 　 Ｂ ＝ － ｂＢ ＋ ＷＴ

ｂＷｂ， Ｂ（０） ＝ ０， （２１）
式中， ｂ ＞ ０ 为滤波器系数．注意到矩阵 Ｂ的本质是矩阵ＷＴ

ｂＷｂ 的加权累加，通过这种方式实现了对系统历史

输入输出数据的采集．
求解式（２０）、（２１）得

　 　 Ａ（ ｔ） ＝ ∫ｔ
０
ｅｂ（ ｔ －τ） ＷＴ

ｒ（τ）ｕｆ（τ）ｄτ， （２２）
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　 　 Ｂ（ ｔ） ＝ ∫ｔ
０
ｅ －ｂ（ ｔ －τ） ＷＴ

ｒ（τ）Ｗｒ（τ）ｄτ ． （２３）

根据式（１５），有
　 　 Ａ（ ｔ） ＝ Ｂ（ ｔ）θ， （２４）

两边同乘 Ｂ 的伴随矩阵 ａｄｊ（Ｂ） 可得

　 　 Λ（ ｔ） ＝ Δ（ ｔ）θ， （２５）
式中， Λ（ ｔ） ＝ ａｄｊ（Ｂ（ ｔ））Ａ（ ｔ），Δ（ ｔ） ＝ ｄｅｔ（Ｂ（ ｔ）） ．

为了进一步提高参数估计误差的收敛速度，本文提出一种基于数据驱动的有限时间参数估计律：

　 　 θ ｌ ＝ － λΔ（Δθ － Λ） － Δ２－η ／ ｑ（Δη ／ ｑ θη ／ ｑ － Λη ／ ｑ） ＝ － λΔ２θ － λΔ２ θη ／ ｑ， （２６）
式中， λ ＞ ０ 为估计器增益， ｑ 和 η 为奇数且满足 ｑ ＞ η ＞ １．

将式（２６）与式（１６）融合，即构成本文所提有限时间复合自适应参数估计器：

　 　 θ ＝ γ（ＷＴ
ｂｕｆ － ＷＴ

ｂＷｂθ） ＋ θ ｌ ＝ － γＷＴ
ｂＷｂθ － λΔ２θ － λΔ２θη ／ ｑ ． （２７）

对式（２７）构建如下形式的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

　 　 Ｖ θ
～ ＝ １

２
θＴθ ． （２８）

求导可得

　 　 Ｖ θ
～ ＝ － γ‖Ｗｂθ‖２ － λΔ２θＴθ － λΔ２θＴθ（ｑ＋η） ／ （２ｑ） ＝

　 　 　 　 － γ‖Ｗｂθ‖２ － ２λΔ２Ｖ θ
～ － ２（ｑ＋η） ／ （２ｑ）λΔ２Ｖ（ｑ＋η） ／ （２ｑ）

θ
～ ≤

　 　 　 　 － ２λΔ２Ｖ θ
～ － ２（ｑ＋η） ／ （２ｑ）λΔ２Ｖ（ｑ＋η） ／ （２ｑ）

θ
～ ． （２９）

当系统满足松弛激励条件时，此时 Δ ≠ ０， 根据引理 １ 可得在经过有限时间 Ｔ１ 后，参数估计误差收敛到

０，且该时间 Ｔ１ 满足：

　 　 Ｔ１ ≤ １
２δ（ｑ － η） ／ （２ｑ）

ｌｎ
２ｃＶ（ｑ－η） ／ （２ｑ）（ ｔ０） ＋ ２（ｑ－η） ／ （２ｑ） δ

２（ｑ－η） ／ （２ｑ） δ
，

式中， δ ＝ λΔ２ ．

注 ２　 与现有参数估计律设计方法不同，本文所提参数估计器有两个主要优点： ① 克服了基于确定性等价原则的参数估

计律的缺陷，即实现精准参数估计需要系统满足 ＰＥ 条件； ② 当系统满足松弛激励条件后，能够在有限时间内实现对未知参

数的精准估计，这是现有参数估计律设计方法不能实现的．

２．３　 有限时间控制器设计

在本小节中，通过对辅助控制律 ｖ 的设计，实现流形上的闭环系统能够在有限时间稳定．
定义 ｘ ＝ ｑｅｖ， ｆ（ｘ） ＝ ０．５（ｑｅ０Ｉ３ ＋ ｑ ×

ｅｖ）， 则航天器的闭环系统可改写为

　 　
ｘ ＝ ｆ（ｘ）ｙ，
ｙ ＝ ｖ － Ｊ －１Ｗθ ．{ （３０）

定义系统状态误差 ｅ ＝ ｘ － ｘｄ， 构造如下形式的全局快速终端滑模面：
　 　 ｓ ＝ ｅ ＋ ｃｅ ＋ βｅｍ／ ｐ， （３１）

式中， ｃ 和 β 为正常数， ｐ 和 ｍ 为奇数且满足 ｐ ＞ ｍ ＞ １．
设计如下形式的辅助控制律 ｖ：

　 　 ｖ ＝ ｆ（ｘ） －１ － ｃｅ － β ｍ
ｐ

ｅ（ｍ－ｐ） ／ ｐｅ － ｋ１ｓ － ｋ２ｓｍ／ ｐæ

è
ç

ö

ø
÷ ， （３２）

式中， ｋ１ 和 ｋ２ 为正常数．
参数估计器式（２７）与辅助控制律式（３２）共同构成了数据驱动有限时间复合自适应控制器．

注 ３　 本文设计的快速终端滑模控制器中没有切换项的存在，因此有效消除了传统滑模控制存在的抖振问题．此外，在滑
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模面的设计中引入了非线性项 βｅｍ／ ｐ， 当系统状态远离平衡点，其收敛速度主要由非线性项 ｅ ＝ － βｅｍ／ ｐ 决定，而当系统接近平

衡点，其收敛速度主要由线性项 ｅ ＝ － ｃｅ 决定，两者的共同作用保证了系统的有限时间稳定性．

３　 闭环系统稳定性分析

建立 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数如下：

　 　 Ｖｓ ＝
１
２

ｓＴｓ ． （３３）

联立式（２８），对式（３０）求导可得

　 　 Ｖｓ ＝ ｓＴ ｆ（ｘ）（ｖ － Ｊ －１Ｗθ） ＋ β ｍ
ｐ

ｅ（ｍ－ｐ） ／ ｐｅ ＋ ｃｅé

ë
êê

ù

û
úú ＝ ｓＴ（ － ｋ１ｓ － ｋ２ ｓｍ／ ｐ － ζ）， （３４）

式中， ζ ＝ ｆ（ｘ）Ｊ －１Ｗθ ．

定义 ｋ３ ＝ ｋ２ ＋ ζ
ｓｍ／ ｐ ， 则式（３１）可改写为

　 　 Ｖｓ ＝ － ｋ１ｓＴｓ － ｋ３（ｓＴｓ） （ｐ＋ｍ） ／ （２ｐ） ＝ － ２ｋ１Ｖｓ － ２（ｐ＋ｑ） ／ （２ｐ） ｋ３Ｖ（ｐ＋ｑ） ／ （２ｐ）
ｓ ． （３５）

根据引理 １ 可得：经过有限时间 Ｔ２， 任意初始滑模面 ｓ（０） ≠ ０ 将收敛到 ｓ（０） ＝ ０，且时间 Ｔ２ 满足

　 　 Ｔ２ ≤ １
ｋ１（ｐ － ｍ） ／ ｐ

ｌｎ
２ｋ１Ｖ（ｐ－ｍ） ／ （２ｐ）（ ｔ０） ＋ ２（ｐ－ｍ） ／ （２ｐ） ｋ３

２（ｐ－ｍ） ／ （２ｐ） ｋ３

．

上述稳定性分析证明了任意初始状态的闭环系统会在有限时间内到达滑模面 ｓ（ ｔ） ＝ ０ 上．
根据式（３１），滑模面上的闭环系统为

　 　 ｅ ＝ － ｃｅ － βｅｍ／ ｐ ． （３６）
对系统误差建立 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数如下：

　 　 Ｖｅ ＝
１
２

ｅＴｅ， （３７）

求导可得

　 　 Ｖｅ ＝ ｅＴ（ － ｃｅ － βｅｑ ／ ｐ） ＝ － ｃｅＴｅ － β（ｅＴｅ） （ｐ＋ｑ） ／ （２ｐ） ＝ － ２ｃＶｅ － ２（ｐ＋ｑ） ／ （２ｐ）βＶ（ｐ＋ｑ） ／ （２ｐ）
ｅ ． （３８）

根据引理 １ 可得滑模面上的闭环系统将会在有限时间 Ｔ３ 收敛到平衡状态 ｅ ＝ ０， 且时间 Ｔ３ 满足

　 　 Ｔ３ ≤ １
ｃ（ｐ － ｍ） ／ ｐ

ｌｎ
２ｃＶ（ｐ－ｍ） ／ （２ｐ）（ ｔ０） ＋ ２（ｐ－ｍ） ／ （２ｐ）β

２（ｐ－ｍ） ／ （２ｐ）β
．

通过上述分析，验证了所提方法能够保证航天器姿态跟踪控制系统的有限时间稳定性．

注 ４　 本文提出了一种新颖的复合自适应有限时间控制器，不仅能够保证松弛激励条件下，在有限时间内实现对航天器

未知惯性参数的精准估计，同时保证了航天器姿态跟踪控制系统的有限时间稳定性，这将有效提高航天器姿态跟踪误差的收

敛速度、收敛精度与鲁棒性．

４　 数 值 仿 真

在本节中，通过与 Ｉ＆Ｉ 方法和 ＤＲＥＭ 方法的数值仿真对比［１５⁃１６］，验证所提方法（记为 ＤＣＡＣ）的有效性与

优越性．
在数值仿真中，航天器的初始姿态四元数设置为 ｑ（０） ＝ ［０．９４８ ７　 ０．１８２ ６　 ０．１８２ ６　 ０．１８２ ６］ Ｔ， 初始

角速度设置为 ω（０） ＝ ［０．１５　 － ０．２　 ０．１］ Ｔ， 不确定惯性参数 θ（０） ＝ ［２０　 １．２　 ０．９　 １７　 １．４　 １５］ Ｔ， 参数

估计器初值为 θ（０） ＝ ［０　 ０　 ０　 ０　 ０　 ０］ Ｔ， 设定期望四元数 ｑｄ（０） ＝ ［１　 ０　 ０　 ０］ Ｔ， 期望角速度轨迹为

　 　 ωｄ（ ｔ） ＝ ［０．３（１ － ｅ －０．０１ｔ２）ｃｏｓ ｔ ＋ ｔｅ －０．０１ｔ２（０．０８π ＋ ０．００６ｓｉｎ ｔ）］·［１　 １　 １］ Ｔ ．
控制参数选取为： γ ＝ ０．１５， λ ＝ １， ｃ ＝ ０．２５， β ＝ ０．１， ｐ ＝ ｑ ＝ ２５， ｍ ＝ η ＝ ２１， ｋ１ ＝ ｋ２ ＝ ２．仿真结果如

图 １ 所示．
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从图 １ 可以看出，所提方法在收敛速度和收敛精度上明显优于 Ｉ＆Ｉ 方法和 ＤＲＥＭ 方法，能够在有限时间

内使航天器的姿态角跟踪误差和角速度跟踪误差收敛，且收敛精度明显优于 Ｉ＆Ｉ 方法和 ＤＲＥＭ 方法．由于缺

乏持续激励条件，Ｉ＆Ｉ 方法不能使参数估计误差收敛到 ０，而 ＤＲＥＭ 方法和所提方法能迅速使参数估计误差

收敛到 ０．然而，在 ４．５ ｓ 前，由于未满足松弛激励条件，ＤＲＥＭ 方法的参数估计误差收敛速度为 ０，因此控制

力矩为 ０，这导致在 ４．５ ｓ 前，ＤＲＥＭ 方法使系统存在较大的跟踪误差．而所提方法在松弛激励条件满足前，其
参数估计器性能与 Ｉ＆Ｉ 方法类似，在松弛激励条件满足后，在有限时间内将参数估计误差收敛到 ０，因此所

提方法的控制性能是最优的．最后，所提方法的控制力矩变化更为平滑，波动范围更小，具备更理想的控制力

矩输出曲线．

（ａ） 姿态角跟踪误差范数 （ｂ） 姿态角速度跟踪误差范数

（ａ） Ｎｏｒｍｓ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒｓ （ｂ） Ｎｏｒｍｓ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒｓ

（ｃ） 参数估计误差范数 （ｄ） 控制力矩范数

（ｃ） Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｎｏｒｍｓ （ｄ） Ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｎｏｒｍｓ
图 １　 所提方法与 Ｉ＆Ｉ 方法以及 ＤＲＥＭ 方法在航天器姿态跟踪控制中的对比仿真

Ｆｉｇ． １　 Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ Ｉ＆Ｉ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ
ｔｈｅ ＤＲＥＭ ｍｅｔｈｏｄ ｉｎ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．

在实际工程中，外界干扰是不可避免的，因此需要验证算法的鲁棒性．假设外界干扰为有界的正弦信号：
ｄ ＝ ０．１５［ｓｉｎ（ ｔ ＋ π ／ ３）　 ｓｉｎ（ ｔ）　 ｓｉｎ（ ｔ － π ／ ４）］ Ｔ， 对应的数值仿真结果如图 ２ 所示．

从图 ２ 可以看出，由于外界干扰，三种方法的控制精度都受到了一定的影响．然而，所提方法依旧保证了

系统有限时间稳定性，拥有最快的收敛速度与收敛精度．此外，外界干扰对参数估计误差以及控制力矩的影

响较小，所提方法依旧拥有最优的性能．
综上所述，所提基于数据驱动的复合自适应有限控制器，能够在松弛激励条件下，在有限时间内实现对

航天器未知惯性参数的精准估计，且保证了航天器姿态跟踪系统的有限时间稳定性，具备优秀的收敛速度、
收敛精度和鲁棒性，能够有效地应用于具有不确定惯性参数航天器的姿态跟踪问题．

０７３１ 应　 用　 数　 学　 和　 力　 学　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ２０２６ 年　 第 ４７ 卷



（ａ） 姿态角跟踪误差范数 （ｂ） 姿态角速度跟踪误差范数
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（ｃ） 参数估计误差范数 （ｄ） 控制力矩范数
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图 ２　 有外界干扰情况下，所提方法与 Ｉ＆Ｉ 方法以及 ＤＲＥＭ 方法在航天器姿态跟踪控制中的对比仿真

Ｆｉｇ． ２　 Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ Ｉ＆Ｉ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ ＤＲＥＭ ｍｅｔｈｏｄ ｉｎ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｃｅ ｏｆ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

５　 结　 　 论

针对具有不确定惯性参数航天器的姿态跟踪控制问题，本文基于数据驱动思想，提出了一种复合自适应

有限时间控制方法，能够在松弛激励条件下，在有限时间内实现对航天器惯性参数的精准估计，同时保证了

闭环系统的有限时间稳定性．对比数值仿真结果表明，所提方法具有优秀的收敛速度、收敛精度与鲁棒性．此
外，所提方法不仅适用于航天器的姿态跟踪问题，同样可用于机械臂以及四旋翼等这类刚体系统的姿态跟踪

问题中，具备良好的扩展性，为刚体姿态跟踪问题提供了一种新方法．
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