
第 30卷 第 9期
Vol. 30 No. 9

控 制 与 决 策
Control and Decision

2015年 9月
Sep. 2015

追踪器本体坐标系下航天器姿轨一体化控制律设计

文章编号: 1001-0920 (2015) 09-1679-06 DOI: 10.13195/j.kzyjc.2014.1266

廖 飞1, 季海波1, 解永春2

(1.中国科学技术大学自动化系，合肥 230026；2.中国空间技术研究院北京控制工程研究所，北京 100190)

摘 要: 在追踪航天器本体坐标系下,联合相对轨道动力学模型和四元素姿态动力学模型,引入推进器配置矩阵,

建立六自由度姿态和轨道一体化模型. 该模型避免了控制输入向追踪器本体坐标系下的转换.在此基础上,采用输

入-状态 (ISS)稳定性原理,在干扰输入信息完全未知的情况下,设计了非线性鲁棒一体化控制律.该控制律实现了对

椭圆轨道上目标航天器的扰动抑制和跟踪,具有较好的鲁棒性和跟踪性. 最后,针对运行在椭圆轨道上的目标给出仿

真结果,表明了所提出的一体化控制律的可行性和有效性.
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Abstract: A robust coupled six degree of the freedom integrated orbit and attitude control model is derived in the body

fixed coordinate of the chaser spacecraft. Relative translation and attitude dynamics are both presented, and further the

thruster layout is considered. This model avoids that the proposed control forces need to be transformed to the body fixed

coordinate. Based on this model, a nonlinear robust integrated orbit and attitude control law is proposed by using input-

to-state stability(ISS) in the presence of unknown bounded disturbance. Based on the obtained integrated control law, the

desired force is produced to achieve robust tracking of a spacecraft target, and suppressing the unknown bounded disturbance.

Finally, the algorithm is tested by using computer simulations against a spacecraft target in elliptic orbit.
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0 引引引 言言言

近年来,更加复杂的航天器结构、任务和功能对

航天器操作的自主性、精确性和快速性具有更高的要

求. 相对轨道问题和相对姿态问题并不是简单的叠

加, 而是具有耦合,现有的姿态轨道联合技术大都局

限于轨道和姿态分开控制,并进行简单的叠加,因此,

研究姿轨一体化建模和控制问题具有必要性.

初期航天器利用C-W方程相对动力学建模, 此

后扩展为Lawden方程[1]. 近年来,相对运动的六自由

度建模问题得到广泛关注[2-3]. 文献 [3]建立了航天器

任意两点间的类C-W方程的姿轨耦合模型, 使得姿

轨联合控制算法的设计成为研究热点. 文献 [4]设计

了针对深空航天器的控制算法,实现对时变的参考轨

道进行跟踪并保持规划的相对姿态和相对位置.文献

[5]利用反馈线性化和Lyapunov稳定性定理针对在轨

航天器的追踪问题设计一种控制策略.另外, 由于现

代控制理论的发展,很多先进的控制方法被用于姿态

轨道联合控制,例如滑模控制[6]、𝜃-D方法[7]、最优控

制[8]、自适应控制[9]、同步控制[10]、输出反馈控制[11]

和复合控制[12-13]等. 以上控制器的设计基于建立在目

标航天器轨道坐标系下的姿态轨道耦合模型,该模型

需要将控制输入向追踪器本体坐标系内进行转换,并

且其中部分文献假设目标航天器运行在近似圆轨道

上. 针对六自由度模型, 文献 [14]给出了 3种非线性
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控制解.文献 [15]从非线性相对轨道动力学方程和修

正罗德里格斯参数表示的姿态运动学方程出发,在追

踪器本体坐标系下设计非线性同步控制律,但仅是考

虑姿态轨道的耦合,而不进行推进器控制配置,实际

上并没有实现姿轨彻底的一体化,因为姿态和轨道的

执行器分开产生机动,并不能满足同时高精度控制其

相对于目标航天器的位置和姿态来实现目标逼近任

务的要求.

本文从非线性相对轨道动力学和四元素描述

的姿态运动学出发, 引入推进器配置矩阵, 针对运
行在椭圆轨道上的目标航天器, 在追踪器本体坐标
系下建立六自由度姿轨一体化模型.该模型实现了
追踪器本体坐标系下彻底的姿轨一体化. 消除了采
用滑模控制而引起的抖振现象, 避免了将控制输入
向本体坐标系的转换及求解复杂的Hamilton-Jacobi-
Bellman (HJB)方程. 将干扰力矩等视为范数有界的未
知扰动,采用输入-状态稳定性理论[13,16],设计了非线
性鲁棒一体化控制律.该一体化控制律在有界干扰完
全未知的情况下,仍然能够较好地实现对目标姿态和
位置的跟踪,并具有较好的鲁棒性和跟踪性. 在追踪
器本体坐标系下建立非线性姿轨彻底一体化模型,运
用 ISS稳定性原理设计了姿轨一体化控制律,仿真结
果表明了所提出一体化控制律的有效性和可行性.

1 航航航天天天器器器姿姿姿轨轨轨耦耦耦合合合动动动力力力学学学模模模型型型

1.1 相相相对对对轨轨轨道道道动动动力力力学学学模模模型型型

假设目标在椭圆轨道运行,轨道要素已知. 设目
标位置向量 𝒓𝑡 = [𝑥𝑡, 𝑦𝑡, 𝑧𝑡]

T, 追踪器位置向量 𝒓𝑐 =

[𝑥𝑐, 𝑦𝑐, 𝑧𝑐]
T,惯性坐标系中追踪航天器相对目标航天

器的位置矢径表示为 𝒓 = 𝒓𝑐 − 𝒓𝑡. 在惯性坐标系中,
追踪航天器和目标航天器的轨道动力学方程为

𝒓𝑐 = −𝜇
𝒓𝑐
𝑟3𝑐

+ 𝑭𝑐 + 𝑭𝑗𝑐 +Δ𝑐, (1)

𝒓𝑡 = −𝜇
𝒓𝑡
𝑟3𝑡

+ 𝑭𝑡 + 𝑭𝑗𝑡 +Δ𝑡. (2)

其中: 𝑟𝑐 =
√

(𝒓𝑡 + 𝒓)(𝒓𝑡 + 𝒓); 𝜇为地心引力常数; 𝑭𝑐

为追踪器控制加速度; 𝑭𝑡为目标有界的未知控制

输入; 𝑭𝑗𝑐和𝑭𝑗𝑡分别为追踪器和目标航天器所受到

的 𝐽2摄动加速度,在惯性坐标系中的表达式为

𝑭𝑗𝑐 = −3𝐽2𝑅
2
𝑒𝜇

2𝑟2𝑐

⎡⎢⎣ 𝑥𝑐(1− 5𝑧2𝑐/𝑟
2
𝑐 )

𝑦𝑐(1− 5𝑧2𝑐/𝑟
2
𝑐 )

𝑧𝑐(3− 5𝑧2𝑐/𝑟
2
𝑐 )

⎤⎥⎦ ,

𝑭𝑗𝑡 = −3𝐽2𝑅
2
𝑒𝜇

2𝑟2𝑡

⎡⎢⎣ 𝑥𝑡(1− 5𝑧2𝑡 /𝑟
2
𝑡 )

𝑦𝑡(1− 5𝑧2𝑡 /𝑟
2
𝑡 )

𝑧𝑡(3− 5𝑧2𝑡 /𝑟
2
𝑡 )

⎤⎥⎦ ,

这里𝑅𝑒为地球赤道半径; Δ𝑐和Δ𝑡为除 𝐽2摄动项外

其他额外有界扰动.定义

𝒇 = −𝜇
𝒓𝑐
𝑟3𝑐

+ 𝜇
𝒓𝑡
𝑟3𝑡

+ 𝑭𝑗𝑐 − 𝑭𝑗𝑡,

Δ𝑟 = Δ𝑐 −Δ𝑡 − 𝑭𝑡.

由于Δ𝑐、Δ𝑡和𝑭𝑡有界, Δ𝑟有界,将其看作有界扰动.
根据式 (1)和 (2),有 𝒓 = 𝒇 + 𝑭𝑐 +Δ𝑟. 定义𝜔𝑐 = [𝜔𝑥,

𝜔𝑦, 𝜔𝑧]
T为追踪航天器本体坐标系中追踪航天器本体

坐标系相对惯性坐标系的角速度矢量,将 𝒓投影在追

踪航天器体坐标中可得
d2𝒓

d𝑡2
= − 𝜔𝑐 × (𝜔𝑐 × 𝒓)− 2𝜔𝑐 × d𝒓

d𝑡
− d𝜔𝑐

d𝑡
× 𝑟+

𝒇 + 𝑭𝑐 +Δ𝑟. (3)

显然,式 (3)具有姿态信息的耦合.追踪航天器的姿态
动力学方程表示为

𝐽𝑐𝜔𝑐 + 𝜔×
𝑐 𝐽𝑐𝜔𝑐 = 𝜏𝑐 +Δ𝜏 . (4)

其中: 𝐽𝑐为目标航天器转动惯量矩阵; Δ𝜏为有界干扰

力矩; 𝜏为控制力矩;且有

𝜔×
𝑐 =

⎡⎢⎣ 0 −𝜔𝑧 𝜔𝑦

𝜔𝑧 0 −𝜔𝑥

−𝜔𝑦 𝜔𝑥 0

⎤⎥⎦ .

将式 (4)代入 (3),有
d2𝒓

d𝑡2
= −𝜔𝑐×(𝜔𝑐×𝒓)−2𝜔𝑐× d𝒓

d𝑡
+𝐽−1

𝑐 𝜔×
𝑐 𝐽𝑐𝜔𝑐 × 𝑟+

𝒇 + 𝑭𝑐 +Δ𝜉1 − 𝐽−1
𝑐 𝜏𝑐 × 𝒓, (5)

其中Δ𝜉1 = (𝐽−1
𝑐 Δ𝜏 )× 𝒓 +Δ𝑟为总的扰动.由于 𝒓有

界,总扰动Δ𝜉1有界. 假设期待的相对距离为 𝒓𝑑,相对
速率为 𝒓̇𝑑,定义误差 𝒆 = 𝒓 − 𝒓𝑑, 𝜂1 = 𝒆, 𝜉1 = 𝒆̇,有如
下轨道动力学误差模型:

𝜂̇1 = 𝜉1,

𝜉1 = (𝐽−1
𝑐 𝜔×

𝑐 𝐽𝑐𝜔𝑐)× 𝑟 + 𝒇 + 𝑭𝑐 − 2𝜔𝑐 × d𝒓

d𝑡
−

(𝐽−1
𝑐 𝜏𝑐)× 𝒓 − 𝜔𝑐 × (𝜔𝑐 × 𝒓)− 𝒓𝑑 +Δ𝜉1 . (6)

1.2 姿姿姿态态态相相相对对对动动动力力力学学学模模模型型型

采用四元素描述航天器姿态运动学方程为

𝒒̇ = 𝐸(𝑞)𝜔/2, (7)

𝜔̇ = −𝐽−1(𝜔 × (𝐽𝜔)) + 𝐽−1(𝜏 +Δ𝜏 ). (8)

其中: 姿态四元素向量表示为

𝒒 =

[
𝑞0

𝒒

]
=

⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑞0

𝑞1

𝑞2

𝑞3

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ , 𝐸(𝒒) =

[
−𝒒T

𝑞0𝐼3×3 + 𝒒×

]
,

姿态四元素为规范四元素向量, 且有 𝑞20 + 𝒒T𝒒 = 1;
角速率𝜔 ∈ 𝑹3×1; 控制力矩𝜏 ∈ 𝑹3×1; 转动惯量矩
阵 𝐽 ∈ 𝑹3×3; Δ𝜏 ∈ 𝑹3×1. 因此,目标航天器在其体坐
标系中的姿态动力学方程为

𝒒̇𝑡 = 𝐸(𝑞𝑡)𝜔𝑡/2, (9)

𝜔̇𝑡 = −𝐽−1
𝑡 (𝜔𝑡 × (𝐽𝑡𝜔𝑡)) + 𝐽−1

𝑡 Δ𝜏𝑡 . (10)

其中: 𝜔𝑡为目标航天器体坐标系相对于惯性坐标系的

角速度矢量; 𝐽𝑡为目标航天器转动惯量矩阵; Δ𝜏𝑡包
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含有界控制输入和其他有界扰动; 𝒒𝑡为目标航天器的
四元素向量. 同上,追踪航天器的姿态动力学方程为

𝒒̇𝑐 =
1

2
𝐸(𝑞𝑐)𝜔𝑐, (11)

𝜔̇𝑐 = −𝐽−1
𝑐 (𝜔𝑐 × (𝐽𝑐𝜔𝑐)) + 𝐽−1

𝑐 (𝜏𝑐 +Δ𝜏 ). (12)

符号的含义与目标航天器相似,不再赘述. 追踪航天
器相对于目标航天器的姿态四元素表示为

𝒒𝑟 = (𝒒𝑡)
∗ ∘ 𝒒𝑐, (13)

[
𝑞𝑟0

𝒒𝑟

]
=

⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑞𝑡0 𝑞𝑡1 𝑞𝑡2 𝑞𝑡3

−𝑞𝑡1 𝑞𝑡0 𝑞𝑡3 −𝑞𝑡2

−𝑞𝑡2 −𝑞𝑡3 𝑞𝑡0 𝑞𝑡1

−𝑞𝑡3 𝑞𝑡2 −𝑞𝑡1 𝑞𝑡0

⎤⎥⎥⎥⎥⎦
⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑞𝑐0

𝑞𝑐1

𝑞𝑐2

𝑞𝑐3

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ . (14)

其中: (𝒒𝑡)∗为 𝒒𝑡的共轭四元素, 𝒒𝑟为相对四元素姿态

矢量, 𝒒𝑟 = [𝑞𝑟1, 𝑞𝑟2, 𝑞𝑟3]
T. 定义追踪航天器相对于目

标航天器的姿态角速度矢量为𝜔𝑟,有

𝜔𝑟 = 𝜔𝑐 − 𝐶(𝒒𝑟)𝜔𝑡, (15)

其中𝐶(𝒒𝑟)为目标航天器体坐标系至追踪航天器体

坐标系的转换矩阵,其一阶导数为

𝜔̇𝑟 = 𝜔̇𝑐 − 𝐶(𝒒𝑟)𝜔̇𝑡 + 𝜔𝑟 × (𝐶(𝒒𝑟)𝜔𝑡). (16)

因为

𝜔𝑟 × (𝐶(𝒒𝑟)𝜔𝑡) = 𝜔𝑟 × (𝜔𝑐 − 𝜔𝑟) = 𝜔𝑟 × 𝜔𝑐, (17)

综合式 (10)、(12)和 (16),有

𝜔̇𝑟 = − 𝐽−1
𝑐 (𝜔𝑐 × (𝐽𝑐𝜔𝑐)) + 𝐶(𝒒𝑟)𝐽

−1
𝑡 (𝜔𝑡 × (𝐽𝑡𝜔𝑡))+

𝐽−1
𝑐 𝜏𝑐 + 𝜔𝑟 × 𝜔𝑐 +Δ𝜉2 , (18)

其中Δ𝜉2 = 𝐽−1
𝑐 Δ𝜏−𝐶(𝒒𝑟)𝐽

−1
𝑡 Δ𝜏𝑡 .定义 𝜂2 = 𝒒𝑟和 𝜉2

= 𝜔𝑟,有

𝜂̇2 =
1

2
𝐸(𝜂2)𝜉2,

𝜉2 = 𝐶(𝜂2)𝐽
−1
𝑡 (𝜔𝑡 × (𝐽𝑡𝜔𝑡)) + 𝜉2 × 𝜔𝑐+

𝐽−1
𝑐 𝜏𝑐 − 𝐽−1

𝑐 (𝜔𝑐 × (𝐽𝑐𝜔𝑐)) +Δ𝜉2 . (19)

其中

𝐸(𝜂2) =

[
−𝒒T

𝑟

𝑞𝑟0𝐼3×3 + 𝒒×
𝑟

]
, 𝐸T(𝜂2)𝐸(𝜂2) = 𝐼3×3.

1.3 一一一体体体化化化模模模型型型建建建立立立

定义 𝜂= [𝜂1, 𝜂2]
T, 𝜉= [𝜉1, 𝜉2]

T, Δ𝜉 = [Δ𝜉1 ,Δ𝜉2 ]
T,

𝐹 = [ℱ , 𝜏𝑐]
T, 𝑭𝑐 = ℱ/𝑚, 𝑚为追踪器质量,有

𝜂̇ = 𝐹𝜂(𝜂, 𝑡)𝜉, 𝜉 = 𝐹𝜉(𝜂, 𝜉, 𝑡) +𝐺𝜉𝐹 +Δ𝜉. (20)

其中

𝐹𝜂(𝜂, 𝑡) =

[
𝐼3×3 0

0 𝐸(𝜂2)/2

]
,

𝐺𝜉=

⎡⎣ 1

𝑚
𝐼3×3 𝒓×𝐽−1

𝑐

0 𝐽−1
𝑐

⎤⎦ , 𝒓×=

⎡⎢⎣ 0 −𝑟𝑧 𝑟𝑦

𝑟𝑧 0 −𝑟𝑥

−𝑟𝑦 𝑟𝑥 0

⎤⎥⎦ ,

𝐹𝜉(𝜂, 𝜉, 𝑡)为

𝐹𝜉(𝜂, 𝜉, 𝑡) =[
− 𝜔𝑐 × (𝜔𝑐 × 𝒓)− 2𝜔𝑐 × d𝒓

d𝑡
+ (𝐽−1

𝑐 𝜔×
𝑐 𝐽𝑐𝜔𝑐)× 𝒓+

𝒇 − 𝒓𝑑 − 𝐽−1
𝑐 (𝜔𝑐 × (𝐽𝑐𝜔𝑐))+

𝐶(𝜂2)𝐽
−1
𝑡 (𝜔𝑡 × (𝐽𝑡𝜔𝑡)) + 𝜉2 × 𝜔𝑐

]
. (21)

可见,耦合来源于位置和姿态独立控制间的变换.为

实现姿轨一体化设计,需要对执行器在航天器上的安

装位置和安装方向进行构型设计. 假设追踪器立方

体形推进器带有 6个如图 1所示的推力器[6], 每个推

力器能够提供推力 𝑓𝑖 (𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 6),定义推力向量
𝑢 = [𝑓1, 𝑓2, 𝑓3, 𝑓4, 𝑓5, 𝑓6]

T,因此控制输入𝐹 表示为

𝐹 =

[
ℱ
𝜏𝑐

]
= 𝐴torque𝑢, (22)

其中

𝐴torque =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 1 −1 0 0

0 0 0 0 1 −1

1 −1 0 0 0 0

𝐿2/2 𝐿2/2 0 0 𝐿3/2 𝐿3/2

−𝐿1/2 −𝐿1/2 𝐿3/2 𝐿3/2 0 0

0 0 −𝐿2/2 −𝐿2/2 𝐿1/2 𝐿1/2

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
.

将式 (22)代入 (20),有

𝜂̇ = 𝐹𝜂(𝜂, 𝑡)𝜉,

𝜉 = 𝐹𝜉(𝜂, 𝜉, 𝑡) +𝐺𝜉𝐴torque𝑢+Δ𝜉. (23)

因此,目标变为设计相应一体化控制律𝑢,以保证位置

跟踪误差与姿态跟踪误差能够收敛.

L
2

L
3

L
1

f
2

f
6

f
3

f
1

f
4

f
5

图 1 推力器构型

2 一一一体体体化化化控控控制制制律律律设设设计计计

2.1 鲁鲁鲁棒棒棒非非非线线线性性性一一一体体体化化化控控控制制制研研研究究究

定义 1[14] 考虑一般系统 𝑥̇, 𝑓 : [0,∞) × 𝑹𝑛 ×
𝑹𝑚 → 𝑹𝑛是关于 𝑡的分段连续函数, 关于𝑥和𝑢的

局部Lipschitz函数, 若存在一个𝒦ℒ类函数 𝛽和一个

𝒦类函数 𝛾, 使得对于任何初始状态𝑥(𝑡0)和有界输

入𝑢(𝑡),解𝑥(𝑡)对于所有 𝑡 ⩾ 𝑡0都存在,且满足

∥𝑥(𝑡)∥ ⩽ 𝛽(∥𝑥(𝑡0)∥, 𝑡− 𝑡0) + 𝛾( sup
𝑡0⩽𝜏⩽𝑡

∥𝑢(𝜏)∥),

∀𝑡 ⩾ 𝑡0, (24)
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则系统是输入-状态稳定 (ISS)的.

式 (24)表明, 任意有界输入𝑢(𝑡) (在实际应用中

通常将其视为未知有界扰动输入)下状态量𝑥(𝑡)均有

界. 此外,若输入𝑢(𝑡) ≡ 0,则系统是一致渐近稳定的.

考虑一般性系统

𝜂̇ = 𝐹 (𝜂, 𝑡) +𝐺(𝜂, 𝑡)𝜉,

𝜉 = 𝑃 (𝜂, 𝜉, 𝑡) +𝑄(𝜂, 𝜉, 𝑡)𝑢+Δ. (25)

其中:向量函数𝐹 : [0,∞)×𝑹𝑛 → 𝑹𝑛, 𝑃 : [0,∞)×𝑹𝑛

→ 𝑹𝑛;矩阵函数𝐺 : [0,∞)×𝑹𝑛 → 𝑹𝑛×𝑛, 𝑄 : [0,∞)

×𝑹𝑛 → 𝑹𝑛×𝑛;有界扰动向量Δ : [0,∞)×𝑹𝑛 → 𝑹𝑛,

且设函数𝐹 (𝜂, 𝑡), 𝐺(𝜂, 𝑡)、𝑃 (𝜂, 𝜉, 𝑡)和𝑄(𝜂, 𝜉, 𝑡)均在

讨论的定义域内足够光滑; 𝐹 (0, 𝑡) = 0.对于系统 (25),

结合定义 1,有如下定理成立.

定理 1 考虑系统 (25), 设矩阵函数𝐺(𝜂, 𝑡)和

𝑄(𝜂, 𝜉, 𝑡)均可逆,则存在如下控制律:

𝑢 = −𝑄−1(𝜂, 𝜉, 𝑡)
[(

𝑘2 +
1

2𝜀2

)
(𝜉 − 𝛼(𝜂, 𝑡))+

𝐺T(𝜂, 𝑡)(𝜂 − 𝜂𝑑) + 𝑃 (𝜂, 𝜉, 𝑡)− d𝛼

d𝑡

]
,

𝛼(𝜂, 𝑡) = −𝐺−1(𝜂, 𝑡)[𝑘1(𝜂 − 𝜂𝑑) + 𝐹 (𝜂, 𝑡)]. (26)

其中: 𝑘𝑖 > 0, 𝑖 = 1, 2; 𝜀 > 0; 𝜂𝑑为给定的状态,使得系

统在无扰动时具有指数稳定性, 有扰动对于 𝑡 ⩾ 0满

足不等式∥∥∥[ 𝜂(𝑡)

𝜉(𝑡)

]∥∥∥ ⩽ e−𝐾𝑡
∥∥∥[ 𝜂(0)

𝜉(0)

]∥∥∥+
𝜀

√
1− e−2𝐾𝑡

2𝐾
( sup
0⩽𝜏⩽𝑡

∥Δ∥). (27)

这里: 𝜂 = 𝜂 − 𝜂𝑑, 𝜉 = 𝜉 − 𝛼(𝜂, 𝑡), 𝐾 = min{𝑘1, 𝑘2}.

证证证明明明 考虑系统 (25),选取如下虚拟控制律:

𝛼(𝜂, 𝑡) = −𝐺−1(𝜂, 𝑡)[𝑘1(𝜂 − 𝜂𝑑) + 𝐹 (𝜂, 𝑡)], (28)

其中 𝑘1 > 0. 作变换

𝜂 = 𝜂 − 𝜂𝑑, 𝜉 = 𝜉 − 𝛼(𝜂, 𝑡),

此时系统 (23)转换为
˙̃𝜂 = 𝐹 (𝜂, 𝑡) +𝐺(𝜂, 𝑡)(𝜉 + 𝛼),

˙̃
𝜉 = 𝑃 (𝜂, 𝜉, 𝑡) +𝑄(𝜂, 𝜉, 𝑡)𝑢+Δ− d𝛼

d𝑡
. (29)

取Lyapunov函数

𝑉 (𝜂, 𝜉) =
1

2
𝜂T𝜂 +

1

2
𝜉T𝜉, (30)

𝑉 (𝜂, 𝜉)沿系统轨线的时间导数为

𝑉̇ = 𝜂T(𝐹 (𝜂, 𝑡) +𝐺(𝜂, 𝑡)(𝜉 + 𝛼)) + 𝜉TΔ+

𝜉T
(
𝑃 (𝜂, 𝜉, 𝑡) +𝑄(𝜂, 𝜉, 𝑡)𝑢− d𝛼

d𝑡

)
. (31)

将不等式

𝜉TΔ ⩽ 1

2𝜀2
𝜉T𝜉 +

𝜀2

2
∥Δ∥2, 𝜀 > 0 (32)

代入式 (31),有

𝑉̇ ⩽

𝜉T
(
𝐺T(𝜂, 𝑡)𝜂 + 𝑃 (𝜂, 𝜉, 𝑡) +𝑄(𝜂, 𝜉, 𝑡)𝑢− d𝛼

d𝑡
+

1

2𝜀2
𝜉
)
+ 𝜂T(𝐹 (𝜂, 𝑡) +𝐺(𝜂, 𝑡)𝛼) +

𝜀2

2
∥Δ∥2. (33)

将控制律 (26)和虚拟控制律 (28)代入 (33),得到

𝑉̇ ⩽ − 𝑘1𝜂
T𝜂 − 𝑘2𝜉

T𝜉 +
𝜀2

2
∥Δ∥2 ⩽

− 2𝐾𝑉 +
𝜀2

2
(∥Δ∥2), (34)

其中𝐾 = min{𝑘1, 𝑘2}. 将式 (34)两边乘以 e2𝐾𝑡,同时

在时间区间 [0, 𝑡]上积分,有

𝑉 (𝑡) ⩽ e−2𝐾𝑡𝑉 (0) + 𝜀2
1− e−2𝐾𝑡

4𝐾
sup

0⩽𝜏⩽𝑡
(∥Δ1∥),

∀𝑡 ⩾ 0. (35)

对式 (35)两边开方, 并将𝑉 代入得到不等式 (27). 因

此, 当有界扰动Δ = 0时, 存在状态量 𝜂(𝑡) → 0, 𝜉(𝑡)

→ 0. 由𝐹 (0, 𝑡) = 0可知,当 𝜂 → 0时, 𝜉 → 0,因此,当

扰动为零时,闭环系统 (25)具有指数稳定性. □

当有界扰动存在时,由不等式 (27)并结合定义 1

可得, 状态 (𝜂(𝑡), 𝜉(𝑡))对扰动Δ具有输入状态稳定

性, 进一步, 增大 𝑘1、𝑘2或减小 𝜀能够更好地抑制扰

动,使得状态量 𝜂(𝑡)、̃𝜉(𝑡)更趋近于零点.显然,控制律

𝑢(𝜂, 𝜉, 𝑡)只与 𝜂、𝜉和时间 𝑡相关,因此, 当系统 (25)已

知时,即能获得控制律𝑢的解析式.

2.2 鲁鲁鲁棒棒棒姿姿姿轨轨轨一一一体体体化化化控控控制制制律律律设设设计计计

利用 ISS稳定的定义和定理 1的结论设计一体

化控制律.假设目标信息 𝐽𝑡、𝜔𝑡和目标位置信息已知,

考虑系统 (23),设计如下控制律:

𝑢 =

−𝐴−1
torque𝐺

−1
𝜉

(
𝐹𝜉(𝜂, 𝜉, 𝑡) +

1

2𝜀2
(𝜉 − 𝛼(𝜂, 𝜉, 𝑡))+

𝑘2(𝜉 − 𝛼(𝜂, 𝜉, 𝑡))− 𝑘1
d𝐹T

𝜂 (𝜂, 𝑡)

d𝑡
(𝜂 − 𝜂𝑑)−

𝑘1𝐹
T
𝜂 (𝜂, 𝑡)𝐹𝜂(𝜂, 𝑡)𝜉 + 𝐹T

𝜂 (𝜂, 𝑡)(𝜂 − 𝜂𝑑)
)
, (36)

𝛼(𝜂, 𝜉, 𝑡) = −𝑘1𝐹
T
𝜂 (𝜂, 𝑡)(𝜂 − 𝜂𝑑). (37)

其中: 𝑘𝑖>0, 𝑖=1, 2; 𝜀>0. 由于 𝜂̇的形式已知, 𝐹 (𝜂, 𝑡)

对时间的导数均可知,此处不再赘述.

定理 2 考虑姿轨一体化模型 (23)中, 𝐹𝜂(𝜂, 𝑡)、

𝐺𝜉和𝐴torque均可逆, 将Δ𝜉视为有界未知扰动输入,

则在一体化控制律 (36)的作用下,系统 (23)对扰动具

有输入-状态稳定性. 此外, 当扰动为零时, 系统 (23)

具有指数稳定性.

证证证明明明 考虑系统 (23),定义如下变换:

𝜂 = 𝜂 − 𝜂𝑑, 𝜉 = 𝜉 − 𝛼(𝜂, 𝜉, 𝑡), (38)

其中 𝜂𝑑 = [0, 0, 0, 1, 0, 0, 0]T. 取虚拟控制律 (37),
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Lyapunov函数为

𝑉 =
1

2
𝜂T𝜂 +

1

2
𝜉T𝜉, (39)

沿系统 (23)轨线的变化率为

𝑉̇ = 𝜂T(𝐹𝜂(𝜂, 𝑡)(𝜉 + 𝛼)) + 𝜉T
(
𝐹𝜉(𝜂, 𝜉, 𝑡)+

𝐺𝜉𝐴torque𝑢− 𝑘1𝐹
T
𝜂 (𝜂, 𝑡)𝐹𝜂(𝜂, 𝑡)𝜉−

𝑘1
d𝐹T

𝜂 (𝜂, 𝑡)

d𝑡
(𝜂 − 𝜂𝑑)

)
+ 𝜉TΔ𝜉. (40)

若令

𝐹 (𝜂, 𝑡) = 0, 𝐺(𝜂, 𝑡) = 𝐹𝜂(𝜂, 𝑡), 𝑃 (𝜂, 𝜉, 𝑡) = 𝐹𝜉(𝜂, 𝜉, 𝑡),

𝑄(𝜂, 𝜉, 𝑡) = 𝐺𝜉𝐴torque, Δ = Δ𝜉,

d𝛼

d𝑡
= −𝑘1𝐹

T
𝜂 (𝜂, 𝑡)𝐹𝜂(𝜂, 𝑡)𝜉 − 𝑘1

d𝐹T
𝜂 (𝜂, 𝑡)

d𝑡
(𝜂 − 𝜂𝑑),

则式 (40)与 (31)相同,后部分证明参见定理 1. □

综合定理 1和定理 2, 相对位置和相对姿态向量

𝜂在一体化控制律 (36)下,对扰动具有输入-状态稳定

性, 通过调节参数 𝑘𝑖, 𝜀 (𝑖 = 1, 2)可对扰动进行抑制,

进而使相对位置和相对姿态保持在更小的零点邻域

内.由于控制器本身能力的限制,输入𝑢受到限制,假

设其受如下饱和函数的约束:

sat𝐶(𝑥) =

⎧⎨⎩
𝐶, 𝑥 > 𝐶;

𝑥, ∣𝑥∣ ⩽ 𝐶;

− 𝐶, 𝑥 < −𝐶.

(41)

其中正常数𝐶 > 0代表输入饱和的水平. 根据文献

[17],存在一个不变集Ω = {𝑉 (𝜂, 𝜉) ⩽ 𝜆}, 𝜆 > 0,使得

系统在不变集Ω内是输入状态稳定的,即系统为局部

输入状态稳定.

3 仿仿仿真真真算算算例例例

为了验证动力学方程、一体化控制律的可行性

和有效性,给出数学仿真. 首先介绍通用参数,假设目

标航天器运行在椭圆轨道上,目标航天器的轨道参数

如表 1所示. 根据轨道学知识容易计算出 𝑡时刻目标

航天器的绝对姿态矢量 𝒒𝑡、位置矢量 𝒓𝑡、角速度矢量

𝜔𝑡和位置矢量导数. 假设追踪航天器的期望状态为

𝜂𝑑 = [0, 0, 0, 1, 0, 0, 0]T, 追踪航天器的实际质量和转

动惯量为

𝑚 = 10 kg, 𝐽𝑐 =

⎡⎢⎣ 1.7 0.4 −1

0.4 2 0.6

−1 0.6 1.8

⎤⎥⎦ .

追踪航天器的的姿态和位置跟踪误差为

𝜂1 = [80m,−20m,−100m]T,

𝜉1 = [0m/s, 0m/s, 0m/s]T,

𝜂2 = [0.572 3, 0.65, 0.3, 0.4]T,

𝜉2 = [−0.33 rad/s,−0.15 rad/s,−0.20 rad/s]T.

推进器的配置参数𝐿1 = 𝐿2 = 𝐿3 = 1m;追踪器受到

的干扰力矩为

Δ𝜉1=
[
0.2 sin

( 𝑡

100

)
, 0.2 cos

( 𝑡

100

)
,−0.2 sin

( 𝑡

100

)]T
,

Δ𝜉2=
[
0.2 cos

( 𝑡

100

)
, 0.2 sin

( 𝑡

100

)
,−0.2 cos

( 𝑡

100

)]T
.

将控制力限制在 ∣𝑓𝑖∣ ⩽ 20N (𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 6), 采用式
(36)所示的姿轨一体化控制律, 控制律参数为 𝑘1 =

𝑘2 = 1和 𝜀 = 0.1,仿真结果如图 2∼图 5所示.

表 1 目标航天器轨道参数

参数 值 参数 值

长半轴𝑎/km 44 400 近地点幅角𝑤/deg 100

轨道倾角 𝑖/deg 5 平近点角𝑀 /deg 100

升交点赤经Ω /deg 100 偏心率 𝑒 0.005
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图 2 状态变量 𝜂1和 𝜉1
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图 3 姿态四元素跟踪误差曲线
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图 4 角速率跟踪误差曲线
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图 5 控制力曲线
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当目标的位置和姿态快速变化时, 控制力输入

在初始阶段为使姿态误差和位置误差尽快零化, 实

现与目标的位置接近和姿态趋同, 需要较大的控制

输入,在仿真的开始阶段 (约为 10 s内)追踪航天器的

控制力处于饱和状态.由图 2可见,在约 5 s处,位置和

速度误差均趋于一个小的包含零点的邻域, 具有输

入状态稳定的特性,且控制精度分别小于 0.000 2 m和

0.000 3 m/s, 跟踪器与目标完成交会, 其位置变化与

目标飞行器保持一致, 即使存在未知有界额外扰动,

在输入-状态控制律的作用下, 也能实现对目标的

跟踪和交会. 由图 3姿态四元素跟踪误差曲线可见,

在约 15 s内, 𝒒𝑟 → 𝒒𝑑, 𝒒𝑑 = [1, 0, 0, 0]T, 表明由四元

素描述的姿态追踪器与目标相趋同, 最后使得追踪

器与目标的位置及姿态都能达到同步状态. 由图 4

可见,约在 20 s内,角速率误差趋于零,跟踪误差小于

0.000 1 rad/s, 保证了追踪器与目标角速率的变化相

同.综上,尽管受到未知有界扰动的干扰,但采用控制

器 (36)能够较好地抑制扰动,且一个更大的参数 𝑘1、

𝑘2或更小的 𝜀均能加快收敛速度, 提高收敛精度, 使

其达到期望的状态矢量 𝜂𝑑. 总之,位置与姿态误差都

能以较高的速度和精度收敛,充分表明了一体化控制

律 (36)的可行性和有效性.

4 结结结 论论论

在追踪航天器本体坐标系下,结合相对轨道动力

学模型和姿态动力学模型,利用四元素描述方法和推

进器配置矩阵,建立姿态轨道一体化模型. 以此为基

础, 采用输入-状态方法设计了非线性鲁棒姿轨一体

化控制律,该姿轨一体化控制律在具有未知有界扰动

的情况下, 仍具有较好的鲁棒性和跟踪性.仿真结果

表明所设计的姿轨一体化控制律具有可行性和有效

性.
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