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有向切换拓扑条件下多航天器分组姿态协同控制
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摘 要: 针对有向切换拓扑条件下多航天器分组姿态协同控制问题,提出一种基于变量代换和矩阵分解的控制方
法.首先,给出分组情况下系统Laplacian矩阵特征值的性质,并对航天器姿态模型进行变量代换,将非线性系统的
分组姿态协同问题转化为线性系统的分组一致问题;然后,通过分解Laplacian矩阵,将分组一致问题转化为线性
切换系统的稳定性问题,从而通过Lyapunov稳定性理论进行分析,给出系统拓扑的最小驻留时间;最后,对包含两
个分组的系统进行仿真,结果表明了所提出控制方法的有效性.
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Group attitude coordinated control of multi-spacecraft with directed
switching topologies
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Abstract: A control method based on variables substitution and matrix decomposition is proposed for group attitude
coordinated control of multi-spacecraft with directed switching topologies. Firstly, the paper provides the properties of
the eigenvalues of the Laplacian matrix. The variable in the spacecraft attitude model is substitued, which turns the group
attitude coordinated control problem of a nonlinear system into the group consensus problem of a linear system, and then
it is turned into the stability problem of a switched linear system by decomposing the Laplacian matrix. It is analyzed
using the Lyapunov stability theory, and the results show the minimum dwell time is presented. Simulation is carried out
on a system with two subgroups, and the results show that effectiveness of the proposed method.
Keywords: spacecraft；attitude coordinated control；group；switching topologies；matrix decomposition；dwell time

0 引 言

随着航天器相关技术的发展及应用,姿态协同
控制问题的相关研究也得到了广泛关注.多航天器
系统的姿态协同控制问题是航天技术领域的重要问

题之一,基于多智能体理论和一致性理论,多航天器
系统的姿态协同控制问题一般采用分布式的控制结

构.目前,采用不同的模型描述方法,已有基于修正罗
德里格斯参数[1-2]、四元数[3]以及特殊正交群[4-6]等模

型的研究.
基于有向拓扑结构,针对仅有部分个体具有领导

者信息的情况,文献 [7]提出了一种有限时间姿态跟
踪方法,该方法设计了一种快速终端滑模面;文献 [8]

提出了一种有限时间观测器估计领导者的姿态;文
献 [9]针对同样的问题,提出了基于反步法的控制方
法,该方法采用了多层神经网络估计系统的不确定
性.进一步地,考虑姿态受限的情况,文献 [10]提出了
一种滑模估计器重建领导者的姿态和角速度信息.
对于无领导者的系统,文献 [11]在通信拓扑随机

失效的情况下,提出了一种使多航天器系统达到几
乎必然姿态一致的控制器.文献 [12]针对基于无向
拓扑结构的多航天器编队,设计了自适应非奇异快速
终端滑模面,并能够自由调整姿态和角速度误差的权
重.文献 [13]针对带有多个领导者的无向拓扑多刚
体系统设计了一种包含控制方法,使跟随者的状态收
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敛到领导者张成的凸包中.文献 [14]证明了对于采
用四元数描述的多航天器姿态协同问题,相比快速滑
模,终端滑模能够更快地使系统收敛.文献 [15]在事
件触发机制的基础上,设计了含有星间状态偏差的事
件驱动函数,将系统连续通信变为依赖事件的间歇通
信,从而节省了系统内的通信资源.为了估计角速度,
文献 [16]构造了扩张观测器并设计了有限时间滑模
控制器,使系统姿态在有限时间内达到一致,提高了
系统收敛的速度.
在一些任务中,需要系统中的个体同时保持多种

姿态进行作业.例如,协调多颗SAR卫星调整姿态以
对准地面目标[3];或是控制无人机调整视觉设备的角
度,使整个无人机编队能够对目标进行有效监控.这
种将系统划分为不同组群并使每个组群的姿态都能

收敛的情况,称为分组姿态协同,并可以引入分组一
致的相关概念[17-18]进行解决.分组一致是指,对于包
含若干个体的系统,在保持拓扑结构连通性的条件
下,将系统划分为多个分组,每个分组中个体的状态
收敛到一个固定或时变状态.文献 [19]对无向拓扑
多刚体系统设计了基于修正罗德里格斯参数描述的

控制输入,实现了渐近分组姿态协同,该研究中系统
拓扑是固定的.文献 [20]在每个分组中引入领导者,
并以所有领导者为节点构造了无向连通的领导者网

络,设计了领导者的控制输入,使不同分组的领导者
达到反一致,从而通过领导者牵引跟随者,使多航天
器系统达到分组姿态协同.

现有多航天器系统的姿态协同控制研究大多是

在固定拓扑上进行的,并且系统中个体的姿态最终都
能收敛到同一姿态.而在实际应用中,受各种因素的
影响,例如通信链接断开或增加等,系统拓扑结构发
生变化经常是不可避免的.因此,有必要在切换拓扑
条件下开展进一步的研究.文献 [21]同时考虑了时
变时滞与切换拓扑,每一对航天器之间的时滞都不
相同,并且系统拓扑是无向的.文献 [22]在系统具有
模型不确定性及外部扰动的情况下,设计了一种包含
绝对姿态误差的滑模面.文献 [23]在联合连通拓扑
的基础上,通过给定切换信号实现系统在多个非连通
拓扑间的切换,该系统中存在一个领导者,因此首先
设计了包含姿态及其导数的辅助变量,并进一步构造
跟随者与领导者的差值,从而使系统中跟随者的姿态
均能收敛到领导者的姿态.文献 [24]同样研究了带
领导者的情况,采用Euler-Lagrange形式的姿态方程,
在缺少角速度信息的条件下解决了联合连通切换拓

扑姿态跟踪问题.文献 [25]考虑了避撞条件,由于航

天器间相对距离的变化,导致通信链接发生断开及重
连,从而系统拓扑产生切换,该研究设计了一种鲁棒
控制器,能够在节点失效的情况下改变通信拓扑.以
上研究从多个问题入手,对多航天器姿态协同问题进
行了讨论,但总体而言,在切换拓扑条件下的姿态协
同控制研究仍然较少.
本文在有向切换拓扑条件下,对多航天器系统分

组姿态协同控制问题进行了研究.与文献 [23-24]方
法类似,将多航天器系统的拓扑结构考虑为有向图并
给定切换信号,系统拓扑依赖信号值的变化在多个备
选拓扑间切换.这一方法的优势在于系统拓扑在任
意时刻是确定的.由于缺少对分组情况下有向拓扑
结构相关性质的研究,首先提出了 3条假设条件,以
便设计符合要求的有向拓扑,并对其进行分析.与现
有研究相比,本文的创新之处在于: 1)证明了分组情
况下有向拓扑Laplacian矩阵特征值的性质.若系统
有向拓扑满足本文给定的假设条件,则Laplacian矩
阵的非零特征值均为正整数,这一结论显著缩小了非
零特征值的取值范围. 2)采用变量代换的方法,将有
向切换拓扑条件下非线性的分组姿态协同问题转换

为线性切换系统分组一致问题,并进一步转换为线性
切换系统的渐近稳定问题,降低了分析难度,便于应
用Lyapunov稳定性理论进行研究.

1 基础知识与问题描述

1.1 航天器姿态动力模型

考虑由N个航天器组成的多航天器系统,每个
航天器按照顺序记为1, 2, . . . , N .系统中存在s个分

组,按照顺序记为g1, g2, . . . , gs.每个分组内航天器的
数量记为ni且

∑
ni = N .采用修正罗德里格斯参

数 (modified Rodrigues parameters, MRPs)描述航天器
的姿态,系统中第i个航天器的姿态方程为σ̇i(t) = Gi(t)ωi(t),

Jω̇i(t) = (Jωi(t))× ωi(t) + ui(t).
(1)

其中:σi(t) ∈ R3为该航天器的姿态,ωi(t) ∈ R3为

该航天器的角速度,J ∈ R3×3为该航天器的转动惯

量,假设系统中所有航天器的转动惯量均相同,ui(t)

∈ R3为航天器的控制输入,Gi(t)定义为如下算子:

Gi(t) =
1− ∥σi(t)∥2

4
I3 +

σ̂i(t) + σi(t)σ
T
i (t)

2
, (2)

I为单位矩阵.映射x̂ : R3 → R3×3表示为

x̂ =


0 −x3 x2

x3 0 −x1

−x2 x1 0

 , (3)

且x̂y = x× y.
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1.2 多航天器系统拓扑结构及切换

考虑到系统拓扑是切换的,假设共有κ种备选拓

扑,则定义切换信号为

h(t) : [0,+∞) → {1, 2, . . . , κ}. (4)

给定系统拓扑的切换时刻序列为0 < t0 < t1 < . . . .
在每个时间区间 [tk, tk+1)内,系统拓扑是固定的,驻
留时间为 τ = tk+1 − tk.将系统中的航天器作为节
点,与多航天器系统对应的有向图可以用G = (V,

εh(t),Ah(t))表示.其中:V = (v1, v2, . . . , vN )为节点

组成的集合, εh(t) ⊆ V × V 为边组成的集合,Ah(t)

∈ RN×N为系统的邻接矩阵, aij为矩阵Ah(t)中的元

素.于是Ah(t) ∈ RN×N可以记作分块矩阵

Ah(t) =


A11(t) A21(t) . . . As1(t)

A12(t) A22(t) . . . As2(t)
...

...
. . .

...
A1s(t) A2s(t) . . . Ass(t)

 . (5)

与Ah(t)相应的Laplacian矩阵为Lh(t),该矩阵的元素
定义为 

lii(t) =

n∑
j=1,j ̸=i

aij ,

lij(t) = −aij , i ̸= j.

(6)

Lh(t)也可记作分块形式

Lh(t) =


L11(t) −A21(t) . . . −As1(t)

−A12(t) L22(t) . . . −As2(t)
...

...
. . .

...
−A1s(t) −A2s(t) . . . Lss(t)

 . (7)

对于分组gj中的航天器i,存在映射Γ (i) = gj .

1.3 相关定义、引理及假设

对于多航天器系统,分组姿态协同定义如下.
定义1 称多航天器系统达到分组姿态协同,当

且仅当系统中航天器的姿态和角速度满足 lim
t→∞

∥σi(t)− σj(t)∥ = 0, Γ (i) = Γ (j);

lim
t→∞

∥ωi(t)− ωj(t)∥ = 0, Γ (i) = Γ (j).
(8)

对于系统Laplacian矩阵,有如下引理.
引理1 切换拓扑条件下的系统Laplacian矩阵

Lh(t)可以分解为Lh(t) = Mh(t)E[26],其中Mh(t) =

Lh(t)ET(EET)−1,E = diag(Ei),且有

Ei =


1 −1

1 −1
. . . . . .

1 −1


ni×(ni−1)

. (9)

由于系统是分组的,每个分组都对应系统拓扑图

的一个子图.针对系统拓扑有如下假设.
假设1 多航天器系统中,每个分组gi构成的子

图都包含一簇有向生成树,并且不存在环,也不存在
指向该生成树根节点的边.

假设2 对多航天器系统中任意两个分组gi和

gj构成的一对子图,仅存在唯一的节点 k ∈ gi和

m,n ∈ gj ,使得amk = 1且ank = −1.
假设3 对多航天器系统中的分组进行适当的

编号后, Laplacian矩阵总可以记作分块上三角矩阵,
即

Lh(t) =


L11(t) −A21(t) . . . −As1(t)

L22(t) . . . −As2(t)
. . .

...
Lss(t)

 . (10)

2 切换拓扑条件下分组姿态协同控制

2.1 Laplacian矩阵特征值的性质

在展开分组姿态协同控制的研究前,首先给定分
组条件下有向拓扑Laplacian矩阵特征值的性质.
定理1 若包含 s个分组的有向拓扑满足假设

1∼假设3,则系统Laplacian矩阵具有s个零特征值,
并且其余N − s个非零特征值为正整数.

证明 当系统中任意2个分组间都不存在连接

时,系统拓扑由 s个独立的子图组成.不连通情况下
的系统Laplacian矩阵记作

Lu =


L1

. . .

Ls

 . (11)

根据假设 1,Li可以写成上三角矩阵或下三角

矩阵,因此Li的特征值等于对角线上的元素.根据
Laplacian矩阵的定义可知,对角线上的元素均为非
负整数,因此Li的特征值都为非负整数.根据假设
1可知,每个分组内仅有根节点的入度为零,因此Li

有且仅有一个零特征值,其余非零特征值都为正整
数.从而Lu有s个零特征值,其余N − s个非零特征

值都为正整数.若分组间存在连接且满足假设2和假
设3,则此种情况下的Laplacian矩阵Lc可以写作

Lc =


L1 ∗ ∗

. . . ∗
Ls

 . (12)

于是有

det(λI −Lu) = det(λI −Lc). (13)

Lc和Lu具有相同的特征值,即Lc也有s个零特征值,
且其N − s个非零特征值为正整数. 2

注1 分组情况下,基于有向拓扑的相关研究中,
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大多假设系统Laplacian矩阵的非零特征值具有正
实部,但目前仍缺乏对该假设的理论支持,现有研究
也没有说明如何设计拓扑结构使系统具有这样的

性质.本文首先给定了3条假设条件,并通过定理1
对满足这3个假设的有向拓扑Laplacian矩阵非零特
征值的性质进行分析,表明了在满足假设的条件下,
Laplacian矩阵的非零特征值都为正整数.这一结论
显著缩小了非零特征值的取值范围,为相关研究的假
设提供了理论基础,并为分组情况下有向拓扑的设计
提供了依据.
注 2 在满足假设 1的条件下,每个分组的

Laplacian矩阵的首行元素都为零.现有基于有向拓
扑的 leader-following问题中,常见做法是将 leader考
虑为系统内的一个节点进行研究,并采用两类条件:
1)系统内所有 follower都能够获取 leader的信息;
2)系统内仅有部分 follower能够获取 leader的信
息.事实上,本文中每个分组的拓扑结构与第 2类
leader-following问题的拓扑结构是相同的,并且就结
果而言,每个分组内航天器的姿态和角速度状态都会
收敛到根节点的姿态和角速度,这与 leader-following
问题的效果和结论也是一致的.因此,客观上说,本文
同时解决了带有多个 leader的姿态协同问题.

2.2 变量代换及问题转换

在设计控制输入前,首先对系统模型的变量进行
适当的代换.令qi(t) = σi(t),

vi(t) = Gi(t)ωi(t).
(14)

航天器姿态动力方程(1)可以改写为q̇i(t) = vi(t),

v̇i(t) = fi(t) + hi(t)ui(t).
(15)

其中

fi(t) = Ġi(t)gi(t)−Gi(t)J
−1gi(t)× Jgi(t), (16)

gi(t) = G−1
i (t)vi(t), hi(t) = Gi(t)J

−1. (17)

至此,变量代换完毕.对建立在新变量 qi(t)和

vi(t)上的系统模型(15),设计控制输入为

ui(t) =

h−1
i (t)

[
− fi(t)− α

∑
j∈Γ (i)

aij(qi(t)− qj(t))−

β
∑

j∈Γ (i)

aij(vi(t)− vj(t))
]
+

h−1
i (t)

∑
j /∈Γ (i)

aij(αqj(t) + βvj(t)). (18)

其中:系数α > 0, β > 0.将控制输入代入式 (15),得
到

v̇i(t) = − α
∑

j∈Γ (i)

aij(qi(t)− qj(t))−

β
∑

j∈Γ (i)

aij(vi(t)− vj(t))+

∑
j /∈Γ (i)

aij(αqj(t) + βvj(t)). (19)

根据假设2可知,对于所有的j /∈ Γ (i),有
∑

aij = 0,

于是存在
∑

aijqi(t) = 0且
∑

aijvi(t) = 0,从而得
到 ∑

j /∈Γ (i)

aij(αqi(t) + βvi(t)) = 0. (20)

将式(20)代入(19),可得

v̇i(t) = − α
∑

j∈Γ (i)

aij(qi(t)− qj(t))−

β
∑

j∈Γ (i)

aij(vi(t)− vj(t))+

∑
j /∈Γ (i)

aij(αqj(t) + βvj(t))−

∑
j /∈Γ (i)

aij(αqi(t) + βvi(t)) =

− α

N∑
j=1

aij(qi(t)− qj(t))−

β

N∑
j=1

aij(vi(t)− vj(t)). (21)

结合式(15)和(21),并令q(t) = [qT
1 (t), q

T
2 (t), . . . , q

T
N (t)]T,

v(t) = [vT
1 (t),v

T
2 (t), . . . ,v

T
N (t)]T,

(22)

可以得到建立在q(t)和v(t)上的闭环方程[
q̇(t)

v̇(t)

]
=

[
0 IN ⊗ I3

−αLh(t) ⊗ I3 −βLh(t) ⊗ I3

][
q(t)

v(t)

]
.

(23)

当 
lim
t→∞

qi(t) = qj(t),

lim
t→∞

vi(t) = vj(t)
(24)

时,意味着 
lim
t→∞

σi(t) = σj(t),

lim
t→∞

ωi(t) = ωj(t).
(25)

至此,便将多航天器系统的分组姿态协同控制问题转
换为q(t)和v(t)的渐近分组一致问题.

对同一分组中的编号相邻的两个航天器 i和 i +

1,定义变量
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ṽi(t) = vi(t)− vi+1(t).
(26)

于是得到 q̃(t) = E ⊗ I3q(t),

ṽ(t) = E ⊗ I3v(t).
(27)

为便于表示,记向量z(t)为

z(t) = [q̃T(t) ṽT(t)]T, (28)

并将式(27)和(28)代入(23),得到

ż(t) = W h(t)z(t), (29)

其中

W h(t) =

[
0 IN−s ⊗ I3

−αEMh(t) ⊗ I3 −βEMh(t) ⊗ I3

]
.

(30)

h(t)为这一矩阵与该信号所对应的拓扑是相关的.当
lim
t→∞

q̃i(t) = 0;

lim
t→∞

ṽi(t) = 0
(31)

时,意味着式 (24)成立.于是渐近分组一致问题便进
一步转换为渐近稳定问题.

2.3 分组姿态协同控制

下面给出有向切换拓扑条件下多航天器分组姿

态协同控制的相关定理.
定理2 在有向切换拓扑满足假设1和假设3的

条件下,给定形如式 (18)的控制输入,若参数α和β满

足
4α

β2
⩽ minλh(t)

i , i = 1, 2, . . . , 3(N − s), (32)

其中 λ
h(t)
i 为矩阵EMh(t) ⊗ I3的特征值,则矩阵

W h(t)是Hurwitz矩阵.
证明 根据Kronecker积的性质可知,在数值上,

矩阵EMh(t)⊗I3的特征值等于矩阵EMh(t)的特征

值.令µ表示矩阵W h(t)的特征值,于是得到

det[µI −W h(t)] =

6(N−s)∏
i=1

(µ2 + βµλ
h(t)
i + αλ

h(t)
i ).

(33)

令

µ2 + βµλ
h(t)
i + αλ

h(t)
i = 0, (34)

解得
µ1 = −βλ

h(t)
i

2
+

√
β2(λ

h(t)
i )2 − 4αλ

h(t)
i

2
,

µ2 = −βλ
h(t)
i

2
−

√
β2(λ

h(t)
i )2 − 4αλ

h(t)
i

2
.

(35)

由于λ
h(t)
i > 0为正整数且β > 0,只需

β2(λ
h(t)
i )2 − 4αλ

h(t)
i ⩾ 0, (36)

即可使µ1和µ2都为负实数.根据式(36)得到
4α

β2
⩽ λ

h(t)
i . (37)

当式 (32)成立时,能够保证λ1和λ2都为负实数,于是
矩阵W h(t)是Hurwitz矩阵. 2
定理3 当参数α和β满足条件 (32)时,给定正

定对称矩阵Q ∈ R6(N−s)×6(N−s)及正定对称矩阵

P h(t),使下式成立:

(W h(t))TP h(t) + P h(t)W h(t) = −Q. (38)

若系统拓扑的驻留时间τ都大于最小驻留时间

τ0 = max
(b
c
lnb

a

)
. (39)

其中: a = minλi(P
h(t)), b = maxλi(P

h(t)), c =

minλi(Q).则切换系统在给定的切换信号下是渐近
稳定的.
证明 在时间区间 [tk, tk+1)内选定Lyapunov函

数为

Vk = zT(t)P h(t)z(t). (40)

显然Vk ⩾ 0,并且容易得到

a∥z(t)∥2 ⩽ Vk ⩽ b∥z(t)∥2. (41)

对Lyapunov函数求导,得到

V̇k = −zT(t)Qz(t) ⩽ −cVk

b
, (42)

因此 V̇k ⩽ 0.由式(42),得到

lnVk(z(tk+1))− lnVk(z(tk)) ⩽ −cτ

b
. (43)

整理得到

Vk(z(tk+1)) ⩽ e−cτ/bVk(z(tk)). (44)

由式(41)和(44),可知

∥z(tk+1)∥2 ⩽ Vk(z(tk+1))

a
⩽

e−cτ/bVk(z(tk))

a
⩽ e−cτ/b b

a
∥z(tk)∥2. (45)

因此当

e−cτ/b b

a
⩽ 1 (46)

成立时,总有

∥z(tk+1)∥2 ⩽ ∥z(tk)∥2 (47)

成立.由于拓扑切换不改变z(tk)的值,在拓扑切换时
刻t0, t1, . . . ,可得到单调递减序列∥z(t0)∥2, ∥z(t1)∥2,
. . . ,从而可知

lim
t→∞

∥z(tk)∥ = 0, (48)

切换系统是渐近稳定的.根据式 (46),解得系统的最
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小驻留时间如式(39)所示. 2
综上,当切换拓扑的驻留时间满足式 (39)时,切

换系统是渐近稳定的,从而系统 (23)能够渐近达到分
组一致,多航天器系统能够渐近达到分组姿态协同.

3 仿真结果与验证

为了验证所设计控制方法的有效性,利用Matlab
平台进行仿真.设计一个由 9个航天器组成的系统,
其中航天器 1∼航天器 4组成 g1,航天器 5∼航天器
9组成g2,并假设所有航天器的转动惯量J/(kg · m2)

都为单位矩阵I3.系统的6种备选拓扑如图1所示,解
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图 1 6种备选拓扑

0 5 10 15 20
0

2

4

6

t / s

h
t(
)

图 2 系统拓扑切换信号

得minλh(t)
i = 1.根据式 (32),若选取参数α = 1,则

β ⩾ 2,因此令β = 2.
通常在求解形如式 (38)的Lyapunov方程时,可
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图 3 姿态和角速度在3个方向的分量 (航天器静态)
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以令Q = I .在本仿真案例中,由于矩阵W h(t) ∈
R42×42维数较高,仍取Q = I会导致矩阵P h(t)的

精度过低.为了保证矩阵P h(t)具有足够的精度,令
Q = 50I .由式 (39)计算可知,切换拓扑的最小驻留
时间为τ0 = 0.867 1 s.在此基础上,给定系统拓扑的
切换信号如图2所示.仿真时间共20 s,因此多航天器
系统拓扑共计切换14次.由图2可见,每种备选拓扑
的驻留时间至少为1 s,显然都大于最小驻留时间.

限于篇幅,此处不列举所有航天器的初始姿态和
角速度 (rad/s).为便于说明结果,仅将两个分组的根
节点,即航天器1和航天器5的初始姿态和初始角速
度列出.首先考虑航天器1和航天器5为静态的情况,
初始姿态和角速度为

σ1 = [0.01 0.01 0]T,

ω1 = [0 0 0]T;

σ5 = [0 0.02 0.03]T,

ω5 = [0 0 0]T.

系统中航天器姿态和角速度的时间响应在3个
方向上的分量如图3所示,纵坐标中σ和ω的上角标

表示3个方向的分量.
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图 4 控制输入在3个方向的分量 (航天器静态)

由图 3可见,多航天器系统能够达到式 (8)所定
义的分组姿态协同,并且由于在所有的备选拓扑中,
航天器 1与航天器 5分别为所在分组的根节点, 2个

分组中航天器的姿态和角速度分别收敛到航天器1
与航天器5的姿态和角速度.
控制输入的时间响应如图4所示.图4表明,随着

0 5 10 15 20
t / s

σ
1 i
(

)
t

0

0.1

0.2

0 5 10 15 20
t / s

σ
2 i
(

)
t

0 5 10 15 20
t / s

σ
3 i
(

)
t

1
2
3

4
5
6

7
8
9

(a) 3!"#$%&'()* +,-./0

0 5 10 15 20
t / s

ω
1 i
(

)
/ (

ra
d

/s
)

t

-0.10

0.60

1
2
3

4
5
6

7
8
9

(b) 3!"#123&'()* +,-./0

0.25

0 5 10 15 20
t / s

ω
2 i
(

)
/ (

ra
d

/s
)

t

0 5 10 15 20
t / s

ω
3 i
(

)
/ (

ra
d

/ s
)

t

0.70

0.25

-0.20

0

0.1

0.2

0

0.1

0.2

-0.1

0.7

0.3

图 5 姿态和角速度在3个方向的分量 (航天器动态)
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多航天器系统逐渐达到分组姿态协同,同一分组中航
天器间的姿态和角速度误差逐渐减小,控制输入最终
收敛到零.

图3和图4的仿真案例中,航天器1和航天器5的
初始角速度为零,因此其姿态和角速度是恒定的.下
面考虑航天器1和航天器5为动态的情况,即初始角
速度不为零.令

σ1 = [0.01 0.01 0]T,

ω1 = [0.01 0 0]T;

σ5 = [0.01 0.01 0]T,

ω5 = [0 0.01 0.02]T.

其他航天器的初始状态和条件不变,仿真结果如图5
和图6所示.
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图 6 控制输入在3个方向的分量 (航天器动态)

由图5和图6可见,在给定控制输入的作用下,即
使航天器1和航天器5的姿态是动态的,每个分组中
的其他航天器仍然能够与其达到姿态协同.
采用相同的切换信号和备选拓扑,分别采用静态

和动态两种条件将文献 [19]中设计的控制输入进行
复现,仿真时间为20 s,所得仿真结果如图7和图8所
示.
由图7和图8可见,文献 [19]设计的控制输入也

能够使多航天器系统在有向切换拓扑条件下达到分
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图 7 静态条件下文献 [19]的仿真结果

组姿态协同,但所用时间较长,控制效率相比本文设
计的控制输入更低.因此,从效率上而言,本文提出的
控制输入具有显著优势.
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图 8 动态条件下文献 [19]的仿真结果

4 结 论

本文研究了有向切换拓扑条件下多航天器系统

的姿态分组姿态协同问题.所提出的假设条件保证

了Laplacian矩阵的非零特征值为正整数.在此基础
上进行变量代换,实现了分组姿态协同问题到切换系
统稳定问题的转换.针对分组内根节点为静态的和
动态的两种情况,所设计的控制输入均能使系统达到
分组姿态协同.由于系统模型较为理想,后续研究将
继续考虑带有扰动的情况.
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