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卫星编队飞行的鲁棒自适应控制方法

董晓光 1 曹喜滨 1 张锦绣 1 施 梨 1

摘 要 研究了主从式框架下编队飞行的相对控制问题. 首先推导了描述主从星相对运动的完整非线性动力学模型, 利用完

整模型的无摄动形式提出了最优参考轨迹生成问题, 并应用高斯伪谱法将此问题转换成非线性规划问题, 使其可以数值求解;

基于 Lyapunov 方法设计了闭环系统的鲁棒自适应控制器, 在存在未知干扰、未知主星轨道参数与控制以及未知从星质量的

情况下, 仅利用相对状态测量即能够保证闭环系统的参考轨迹跟踪误差和参数估计误差全局一致最终有界, 并证明了跟踪误

差的最终界可以通过选取合理的控制器参数使其任意小; 最后给出了具体的仿真场景验证了本文主要结果的有效性.
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A Robust Adaptive Control Law for Satellite Formation Flying

DONG Xiao-Guang1 CAO Xi-Bin1 ZHANG Jin-Xiu1 SHI Li1

Abstract This paper considers the relative control problem of earth-orbiting formations based on the leader-follower

scheme. The full nonlinear dynamics describing the relative motion between the leader and the follower are derived.

The non-perturbed form of the full dynamics is utilized to formulate the optimal reference trajectory generation problem

which is transformed into a nonlinear programming problem for numerical solution by Gauss pseudospectral method. A

robust adaptive controller is designed based on the Lyapunov method. Despite the presence of unknown disturbance,

unknown reference orbit parameters, unknown control of the leader, and unknown mass of the follower, this controller

can guarantee the global uniform ultimate boundedness of the closed-loop system using only relative measurements. The

ultimate bound of the tracking error can be made arbitrarily small by proper choice of controller parameters. Simulation

results are presented to illustrate the efficiency of the main results in this paper.
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pseudospectral method
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多颗小卫星编队飞行作为替代传统大卫星的方

案受到了国内外的广泛关注, 自主的相对控制是实
现卫星编队飞行的关键技术, 而编队飞行的复杂性
对控制器设计带来了很大的挑战, 因此国内外学者
在此领域展开了大量研究, 目前的编队控制技术主
要基于星间相对运动的两种描述方法, 即基于相对
位置和速度的描述 (典型代表为 CW 方程)[1] 和基
于轨道根数差的描述[2], 后者多用于编队问题的分
析, 前者由于其物理含义更为直观, 因此被广泛用于
控制器设计. 由于 CW 方程要求参考轨道为圆或者
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近圆轨道, 且其在推导过程中对非线性项进行了线
性化, 加之 CW 方程未考虑摄动因素的影响, 因此
基于 CW 方程设计的控制器可能会造成额外的燃料

消耗且无法为高精度任务提供足够的性能, 为此, 近
几年学者开始基于描述相对运动的完整非线性动力

学模型来设计控制器, de Queiroz 等[3] 首先利用完

整的动力学模型设计了非线性自适应控制器, 在干
扰为未知常量的假设下, 证明了闭环系统跟踪误差
的全局渐近收敛; Wong 等[4] 利用 Euler-Lagrange
方法推导得到了相同的动力学模型, 给出的自适应
控制器在主从星质量未知且受到周期已知但幅值未

知的干扰的情况下, 保证跟踪误差的渐近收敛; Liu
等[5] 在从星质量未知且受到未知常值干扰的情况

下, 推导了自适应同步控制器, 可以保证跟踪误差与
同步误差的渐近收敛; Wong 等[6] 基于完整的动力

学模型设计了非线性的自适应控制器, 在主星不进
行轨道控制的前提下, 证明了闭环系统位置跟踪误
差的渐近收敛; Lima 等[7] 利用 Lyapunov 方法设计
了结合后步法的自适应控制律, 主星运行于理想开
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普勒轨道, 在从星推力器存在推力幅值和安装角度
误差的情况下完成对参考轨迹的跟踪. 上述文献给
出的控制器或需要主星绝对轨道信息等额外测量或

需要假设干扰为常值或周期, 由此设计的控制器应
用于实际任务中时可能导致性能下降, 从而限制了
控制器的应用. 梅杰等[8] 针对近距离航天器的相对

运动, 推导了跟踪星体坐标系下的相对运动动力学
模型, 设计了一种鲁棒自适应控制律, 可以在转动惯
量无法精确得到且存在有界干扰的情况下保证系统

全局一致最终有界, 由于动力学模型在跟踪星体坐
标系下给出, 从而要求跟踪星的姿态角速度不能过
大; Pongvthithum 等[9] 给出了只利用相对状态测

量进行控制的自适应控制器, 由于控制器中含有自
适应增益的高阶项, 过高的增益要求控制周期较小,
否则容易导致系统的不稳定, 且由于其选择了相对
速度而不是相对速度误差进行反馈, 因此对于具有
较大相对速度的参考轨迹跟踪性能较差, 且控制输
出较大, 甚至无法完成跟踪.
对于编队飞行任务, 参考轨迹跟踪误差与燃料

消耗是两个主要关注因素, 二者在很大程度上取决
于控制器设计和所需跟踪的参考轨迹, 而上述文献
都没有涉及最优参考轨迹的生成问题.
本文综合研究了编队飞行最优相对参考轨迹的

生成与鲁棒自适应控制器设计问题, 在只能获取星
间相对状态测量的情况下, 保证了闭环系统的全局
一致有界, 且参考轨迹跟踪误差的界可以通过选取
恰当的控制器参数使其任意小. 内容安排如下: 第
1 节给出了主从式框架下描述星间相对运动的完整
动力学模型; 第 2 节给出了本文的主要结果, 首先提
出了最优参考轨迹生成问题, 此问题可以应用高斯
伪谱法转换成非线性规划问题进行数值求解, 然后
推导了对参考轨迹的跟踪误差模型, 分析了影响跟
踪误差的几种因素, 在从星质量未知但其下界已知、
主从星所受扰动未知且主星轨道参数未知的情况下,
设计了鲁棒自适应控制器, 并证明了闭环系统跟踪
误差的全局一致有界; 第 3 节给出了具体的仿真场
景, 对本文的主要结果进行了验证分析; 最后给出了
本文的结论.

1 动力学模型

本节推导主从式框架下描述星间相对运动的非

线性动力学方程. 图 1 给出了地球轨道编队飞行示
意图, 其中, 地心惯性坐标系 {xxxI , yyyI , zzzI} 的原点固
定于地心, rrrl 和 rrrf 分别是主星和从星在惯性坐标系

中的位置矢量, 参考轨道坐标系 {xxxl, yyyl, zzzl} 的原点
固定于主星的质心, xxxl 和 rrrl 方向一致, zzzl 与主星轨

道角速度方向一致, yyyl 的方向符合右手坐标系定义,
qqq = rrrf − rrrl 代表从星相对于主星的位置矢量. 主星

和从星在惯性系中的运动可以用如下的动力学方程

描述:

r̈rr
(I)
l = − µrrrl

‖rrrl‖3
+

uuul

ml

+
FFF dl

ml

(1)

r̈rr
(I)
f = − µrrrf

‖rrrf‖3
+

uuuf

mf

+
FFF df

mf

(2)

其中, µ 为地球引力常数, ml 和 mf 分别为主从星

的质量, uuul 和 uuuf 分别为主从星的控制力, FFF dl 和

FFF df 分别为主从星受到的空间扰动, 包括地球引力
摄动、日月三体引力摄动、大气阻力与太阳光压等,
上标 (I) 表示在惯性坐标系中求导.

图 1 编队示意图

Fig. 1 Schematic drawing of the formation

式 (2) 减去式 (1) 可以得到惯性系下从星相对
于主星的动力学方程:

q̈qq(I) = −
(

µrrrf

‖rrrf‖3
− µrrrl

‖rrrl‖3

)
+

uuuf

mf

− uuul

ml

+
FFF d

mf

(3)

其中, FFF d 为主从星所受到的空间扰动的合成项:

FFF d = FFF df − mf

ml

FFF dl (4)

将式 (3) 中惯性系求导转换到参考轨道坐标系,
可得:

q̈qq + 2ωωω × q̇qq + ωωω ×ωωω × qqq + ω̇ωω × qqq =

−
(

µrrrf

‖rrrf‖3
− µrrrl

‖rrrl‖3

)
+

uuuf

mf

− uuul

ml

+
FFF d

mf

(5)

其中, ωωω 是参考轨道坐标系相对于惯性系的角速度,
式 (5) 中各矢量在参考轨道坐标系下的分量形式可
以表示为

qqq = [x, y, z]T

ωωω = [0, 0, θ̇]T (6)

ω̇ωω = [0, 0, θ̈]T

rrrl = [rl, 0, 0]T

其中, θ 为主星的升交角距.
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2 主要结果

2.1 最优参考轨迹生成

最优轨迹生成问题一般可以转换成对应的最优

控制问题, 现有文献中的地球轨道编队飞行最优轨
迹生成大都基于 CW 方程[10−13], 但由于 CW 方程

要求参考轨道为圆或者近圆轨道, 且其在推导过程
中应用了线性化假设并忽略了空间扰动, 因此基于
CW 方程设计的最优轨迹在参考轨道偏心率较大时

会出现明显的性能下降, 而完整动力学模型中的空
间扰动建模非常复杂, 在进行参考轨迹规划时难以
充分考虑, 基于其进行轨迹规划并不现实, 但相对运
动动力学中的空间扰动项为主从星所受扰动的差分,
通常为一小量, 因此, 可以采用式 (5) 的无摄动形式
进行轨迹规划, 其分量形式为

ẍ = θ̇2x + θ̈y + 2θ̇ẏ −
µ(rl + x)

[(rl + x)2 + y2 + z2] 3
2

+
µ

r2
l

+ u1

ÿ = −θ̈x + θ̇2y − 2θ̇ẋ− (7)
µy

[(rl + x)2 + y2 + z2] 3
2

+ u2

z̈ = − µz

[(rl + x)2 + y2 + z2] 3
2

+ u3

其中,

r̈l = rlθ̇
2 − µ

r2
l

θ̈ = −2ṙlθ̇

rl

(8)

u1 =
ufx

mf

u2 =
ufy

mf

(9)

u3 =
ufz

mf

从跟踪控制器设计角度, 为了减小跟踪误差, 一
般希望生成的参考轨迹尽可能的光滑, 这要求控制
输入的变化尽可能小, 此外, 连续推力器也存在推
力变化率限制. 因此, 将控制作为上述系统的额外状
态, 而其一阶导数作为系统的伪控制输入, 即

u̇1 = v1

u̇2 = v2 (10)

u̇3 = v3

通过限制伪控制输入 vvv 的幅值使得系统真实控制输

入的变化速率位于某一事先指定的范围内.

选取增广状态 x̃xx = [qqqT, q̇qqT, rl, θ, ṙl, θ̇,uuu
T]T, 则

编队飞行最优轨迹生成问题可以表述为: 设计 vvv(t)
和 x̃xx(t), t ∈ [t0, tf ], 满足式 (7)∼ (10)给出的动力学
方程及初始条件

x̃xx(t0) = x̃xx0 (11)

使得下面的代价函数取最小值:

J = λ(tf − t0) +
∫ tf

t0

(1− λ)uuu(t)Tuuu(t)dt (12)

同时满足如下的终端约束和路径约束:

EEE(x̃xx(t0), x̃xx(tf ), t0, tf ) ≤ 0 (13)

HHH(x̃xx(t), vvv(t)) ≤ 0 (14)

其中, 终端约束可以包括起点和终点约束以及过渡
时间约束等, 路径约束可以包括推力幅值约束、碰撞
规避约束以及构型约束等. 上面得到的最优轨迹生
成问题是一个无限维优化问题, 不能直接采用数值
方法进行求解, 可采用高斯伪谱方法将其转换为有
限维的非线性规划问题, 从而能够应用 SNOPT 等
软件进行数值求解, 得到的最优状态解 x̃xx(t) 中包含
了所需要的编队飞行的最优相对轨迹 [qqqT

d , q̇qqT
d ]T 和对

应的最优控制输入 uuud. 此方法一般更适合处理编队
的构型初始化或构型重构问题, 若要生成类似基于
CW 方程设计的空间圆及投影圆等典型编队构型,
则需要设计复杂的构型约束.

2.2 相对控制问题描述

星间的期望相对状态轨迹即参考轨迹由

[qqqT
d , q̇qqT

d ]T 给出, 则跟踪误差定义为

eee = qqq − qqqd

ėee = q̇qq − q̇qqd (15)

于是可得跟踪误差动力学方程:

ëee = EEEe(ωωω, ω̇ωω,qqqd, q̇qqd) + EEEd(ωωω, ω̇ωω,qqqd, q̇qqd) +

GGG(rrrl, qqq) + DDD(t) +
uuuf

mf

(16)

其中,

EEEe =




2θ̇ė2 + θ̈e2 + θ̇2e1

−2θ̇ė1 − θ̈e1 + θ̇2e2

0


 (17)

EEEd =




2θ̇ẏd + θ̈yd + θ̇2xd − ẍd

−2θ̇ẋd − θ̈xd + θ̇2yd − ÿd

−z̈d


 (18)
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GGG =




− µ(rl + x)
[(rl + x)2 + y2 + z2] 3

2
+

µ

r2
l

− µy

[(rl + x)2 + y2 + z2] 3
2

− µz

[(rl + x)2 + y2 + z2] 3
2




(19)

DDD =




Fdx

mf

− ulx

ml

Fdy

mf

− uly

ml

Fdz

mf

− ulz

ml




(20)

出于对控制器自主性的要求, 主星的轨道参数
以及轨道维持和机动所需的控制力对从星来说是未

知的, 在控制器设计中将其作为未知项处理. 因此,
由式 (16) 可知, 影响跟踪误差的主要有以下几个因
素: 式 (17) 中的EEEe 与式 (18) 中的EEEd 产生于参考

轨道坐标系相对于惯性系的转动及主从星间的相对

状态, 由于控制器的存在, 一般可以将跟踪误差保持
在较小的范围内, 因此, 对于给定的参考轨道, 主要
取决于所要跟踪的参考轨迹, 由此也可以看出最优
参考轨迹生成的重要性; 对于编队飞行来说, 式 (19)
中的引力差分项和式 (20) 中的扰动合成项一般为小
量, 而主星的轨道控制不一定为小量, 因此要求主星
轨道机动不能过快或者要求从星具有更强的轨道机

动能力. 在对上述各种干扰因素进行进一步的分析
之前, 做出如下有界性假设, 对实际的地球轨道编队
飞行任务来说, 这些假设总是合理的.

1) 存在未知常数M1, 满足

‖qqqd‖2 + ‖q̇qqd‖2 + ‖q̈qqd‖2 ≤ M1, ∀t ≥ 0 (21)

2) 存在未知常数M2, 满足

‖uuul‖2 + ‖FFF d‖2 ≤ M2, ∀t ≥ 0 (22)

3) 存在已知常数M , 满足

mf ≥ M, ∀t ≥ 0 (23)

接下来利用上述假设对影响编队飞行跟踪误差

的各因素的界进行分析. 首先分析参考轨道角速度
和角加速度的界, 二者可以由下式给出:

ω =
n(1 + ecosf)2

(1− e2) 3
2

ω̇ =
2n2esinf(1 + ecosf)3

(1− e2)3
(24)

其中, e 为参考轨道偏心率, f 为参考轨道真近角, n

为参考轨道平均角速度. 由于参考轨道半径的最小

值不能小于地球半径, 可得:

|θ̇| <

√
2µ

R3
⊕

|θ̈| <
2µ

R3
⊕

(25)

其中, R⊕ 为地球半径. 由假设 1 和式 (25) 可知, EEEd

有界, 即存在正常数 λE ≥ 0, 使得:

‖EEEd‖2 ≤ λE (26)

同样, 由假设 2 可知, DDD 有界, 即存在正常数
λD ≥ 0, 使得:

‖DDD‖2 ≤ λD (27)

引力差GGG 的定义要求 qqq 6= −rrrl 且 ‖rrrl‖ 6= 0, 这
一点对于实际的编队任务来说总是满足的, 于是

‖GGG‖2 ≤ µ

‖rrrl + qqq‖2
+

µ

‖rrrl‖2
(28)

可以得出GGG 有界, 即存在正常数 λG ≥ 0, 使得:

‖GGG‖2 ≤ λG (29)

令 xxx1 = eee, xxx2 = ėee, xxx = [xxxT
1 ,xxxT

2 ]T, 则式 (16) 可
以表示为

ẋxx = Axxx + B

(
EEEe + EEEd + GGG + DDD +

uuuf

mf

)
=

Axxx + B

(
Wxxx + ddd(t) +

uuuf

mf

)
(30)

其中,

A =

[
0 I3×3

03×3 0

]
, B =

[
03×3

I3×3

]

W =




θ̇2 θ̈ 0 0 2θ̇ 0
−θ̈ θ̇2 0 −2θ̇ 0 0
0 0 0 0 0 0




ddd(t) = EEEd + GGG + DDD

其中, Wxxx 可以看做是回零扰动, 满足

‖Wxxx‖2 =

∥∥∥∥∥∥∥




θ̇2x1 + θ̈x2 + 2θ̇x5

−θ̈x1 + θ̇2x2 − 2θ̇x4

0




∥∥∥∥∥∥∥
2

≤

√
(3θ̇4 + 3θ̈2)(x2

1 + x2
2) + 12θ̇2x2

4 + 12θ̇2x2
5 ≤

γ‖xxx‖2 (31)
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其中,

γ ≥ max
{√

3θ̇4 + 3θ̈2,
√

12θ̇2

}
(32)

ddd(t) 有界, 满足

‖ddd‖2 ≤ ‖EEEd‖2 + ‖GGG‖2 + ‖DDD‖2 ≤
λE + λG + λD = λd (33)

由于干扰和其他各种未知因素的存在, 无法设
计控制器保证闭环系统跟踪误差的渐近收敛, 只能
保证误差有界, 则编队飞行的相对控制问题可以描
述为: 对于由式 (16) 给出的编队飞行参考轨迹跟踪
误差模型, 从星质量未知但其下界已知, 主星轨道参
数及轨道控制未知, 主从星所受到的空间扰动未知,
满足式 (21)∼ (23) 给出的假设, 设计控制器 uuuf , 使
得闭环系统的跟踪误差有界.
根据上述分析, 编队飞行的相对控制问题可以

一般化为如下的控制问题:
问题 1. 对于如下的动力学系统:

ẋxx = Axxx + B

[
ϕϕϕ(xxx) + ddd(t) +

uuuf

mf

]
(34)

其中 (A,B) 可控, 系统的全部状态可测, ϕϕϕ(xxx)、ddd(t)
和mf 未知, 存在正常数 γ、λd 和M 使得:

‖ϕϕϕ(xxx)‖2 ≤ γ‖xxx‖2

‖ddd(t)‖2 ≤ λd (35)

mf ≥ M

设计控制器 uuuf 使得闭环系统全局一致最终有界.

2.3 鲁棒自适应控制器设计

定理 1. 问题 1 可以由如下形式的鲁棒自适应
控制器解决:

uuuf = m̂fuuu = m̂f (ννν + www) (36)

其中, ννν 为如下受回零扰动影响的系统的渐近稳定

控制器:
ẋxx = Axxx + B [ϕϕϕ(xxx) + ννν] (37)

其定义为

ννν = −BTPxxx (38)

P 为如下 Riccati 代数方程的唯一正定对称解:

PA + ATP + (γ2 + σ2)I − PBBTP = 0 (39)

www 为针对 ddd(t) 的干扰补偿器:

www = −βBTPxxx

β̇ = −ε1α1(β − β∗) + ε1xxx
TPBBTPxxx (40)

m̂f 是对未知参数mf 的估计值, 其更新律为
˙̂mf = −ε2α2(m̂f −M)− ε2xxx

TPBuuu (41)

正常数 σ、β∗、ε1、ε2、α1、α2 和M 为控制器参数.
自适应增益 β 和参数估计值 m̂f 有界, 并且通过选
择合适的控制器参数能够使得闭环系统状态 xxx 的最

终界任意小.
证明. 先假设未知参数mf 已知, 即 uuuf = mfuuu,

将其代入式 (34) 中可以得到下面的名义系统:

ẋxx = Axxx + B [ϕϕϕ(xxx) + ddd(t) + uuu] (42)

式 (37) 中给出的是一个受回零扰动作用的可控线性
定常系统, 对于任意选定的正定阵 Q = (γ2 + σ2)I,
存在如下 Lyapunov 函数:

V1(xxx) = xxxTPxxx (43)

其中, P 为如下 Riccati 代数方程的唯一正定对称
解:

PA + ATP + Q− PBBTP = 0 (44)

(A,B) 可控能够保证上式解的存在唯一性. 系统
(37) 的控制器选择为

ννν = −BTPxxx (45)

对 V1 沿着式 (37) 求导, 可得:

V̇1(xxx) = 2xxxTPBϕϕϕ(xxx) + xxxT
[−Q− PBBTP

]
xxx ≤

2γ‖BTPxxx‖2‖xxx‖2 − (γ2 + σ2)‖xxx‖2
2 − ‖BTPxxx‖2

2 =

− (γ‖xxx‖2 − ‖BTPxxx‖2)2 − σ2‖xxx‖2
2 ≤ (46)

− σ2‖xxx‖2
2

于是, ννν 可以使得式 (37) 中的系统全局指数收敛.
将 uuu = ννν + www 代入式 (42) 中, 可得:

ẋxx = Axxx + B
[
ϕϕϕ(xxx)−BTPxxx

]
+ B [ddd(t) + www] (47)

选取干扰补偿器

www = −βBTPxxx (48)

选择 Lyapunov 函数

V2 = V1 + ε−1
1 (β − β∗)2 =

xxxTPxxx + ε−1
1 (β − β∗)2 (49)

对 V2 沿式 (47) 求导, 可得:

V̇2 = xxxT
[−Q− PBBTP

]
xxx + 2xxxTPBϕϕϕ(xxx)+

2xxxTPB(ddd + www) + 2ε−1
1 (β − β∗)β̇ ≤

− σ2‖xxx‖2
2 + 2xxxTPBddd− 2βxxxTPBBTPxxx+

2ε−1
1 (β − β∗)β̇ ≤ (50)

− σ2‖xxx‖2
2 + 2xxxTPBddd− 2β∗xxxTPBBTPxxx+

2ε−1
1 (β − β∗)(β̇ − ε1xxx

TPBBTPxxx)
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选择自适应增益的更新律为

β̇ = −ε1α1(β − β∗) + ε1xxx
TPBBTPxxx (51)

可得:

V̇2 ≤ − σ2‖xxx‖2
2 + 2xxxTPBddd− 2β∗‖xxxTPB‖2

2+

2ε−1
1 (β − β∗) [−ε1α1(β − β∗)] ≤

− σ2‖xxx‖2
2 − 2α1(β − β∗)2 +

‖ddd‖2
2

2β∗
≤ (52)

− σ2‖xxx‖2
2 − 2α1(β − β∗)2 +

λ2
d

2β∗

则闭环系统 (47) 全局一致最终有界, 且可以通过设
计合适的 σ、α1 和 β∗ 使界任意小.
由于参数 mf 实际上未知, 还需要设计参数估

计器, 定义mf 的估计误差为

m̃f = m̂f −mf (53)

将 uuuf = m̂f (ννν + www) 代入式 (34) 可得:

ẋxx = Axxx + B

[
ϕϕϕ(xxx) + ddd +

m̂f

mf

(ννν + www)
]

= (54)

Axxx + B

[
ϕϕϕ(xxx) + ddd + ννν + www +

m̃f

mf

(ννν + www)
]

定义 Lyapunov 函数

V = V2 +
ε−1
2 m̃2

f

mf

=

xxxTPxxx + ε−1
1 (β − β∗)2 +

ε−1
2 m̃2

f

mf

(55)

对 V 沿式 (54) 求导, 可得:

V̇ = xxxT
[−Q− PBBTP

]
xxx + 2xxxTPBϕϕϕ(xxx)+

2xxxTPB(ddd + www) + 2ε−1
1 (β − β∗)β̇+

2
m̃f

mf

xxxTPBuuu +
2ε−1

2 m̃f
˙̂mf

mf

≤ (56)

− σ2‖xxx‖2
2 − 2α1(β − β∗)2 +

λ2
d

2β∗
+

2
m̃f

mf

xxxTPBuuu +
2ε−1

2 m̃f
˙̂mf

mf

选择参数估计律为

˙̂mf = −ε2α2(m̂f −M)− ε2xxx
TPBuuu (57)

可得:

V̇ ≤ −σ2‖xxx‖2
2 − 2α1(β − β∗)2 +

λ2
d

2β∗
−

2α2m̃f (mf + m̃f −M)
mf

=

− σ2‖xxx‖2
2 − 2α1(β − β∗)2 − 2α2m̃

2
f

mf

+

λ2
d

2β∗
− 2α2m̃f (mf −M)

mf

≤ (58)

− σ2‖xxx‖2
2 − 2α1(β − β∗)2 − α2m̃

2
f

mf

+

λ2
d

2β∗
+

α2(mf −M)2

mf

可以得到, 闭环系统全局一致有界, 下面还需
进一步确定跟踪误差的最终界. 首先选择由式

(34)、(45)、(48)、(51) 及 (57) 构成的增广闭环系统
的状态向量为

XXX =
[
σxxxT, β − β∗, m̃f −M

]T
(59)

于是

W1(‖XXX‖2) ≤ V (XXX) ≤ W2(‖XXX‖2) (60)

其中, W1(·) 和W2(·) 为K∞ 类函数:

W1(r) = w1r
2, w1 = min

(
λn(P )

σ2
, ε1,

ε−1
2

mf

)

W2(r) = w2r
2, w2 = max

(
λ1(P )

σ2
, ε1,

ε−1
2

mf

)

(61)

其中, λ1(P ) ≥ λ2(P ) ≥ · · · ≥ λn(P ) 为矩阵 P 的

特征值. 取常数 0 < θ < min(1, 2α1, α2/mf ), 可得:

V̇ ≤ −W3(XXX), ∀‖XXX‖2
2 ≥ η

η =
λ2

d

2θβ∗
+

α2(mf −M)2

θmf

> 0 (62)

其中, W3(XXX) 为一连续的正定函数:

W3(XXX) = (1− θ)‖σ2xxx‖2
2 +

(
α2

mf

− θ

)
m̃2

f+

(2α1 − θ)(β − β∗)2 (63)

根据文献 [14] 的定理 4.18 可知, 对于任意的XXX(t0),
存在 T ≥ 0 (依赖于XXX(t0) 及 η), 使得:

‖XXX(t)‖2 ≤ W−1
1 (W2(η)) =

√
w2

w1

η, ∀t ≥ t0 + T

(64)
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即

‖xxx(t)‖2 ≤
√

w2

σ2w1

η, ∀t ≥ t0 + T (65)

在进一步讨论跟踪误差的最终界之前, 需要先
给出正定矩阵 P 的最大和最小特征值的界, 最小特
征值的下界可以由下式给出[15]:

λn(P ) ≥ −γ1 +
√

γ2
1 + ρ1βn

ρ1

(66)

其中

γ1 = σ(A) =
√

λ1(ATA) > 0

ρ1 = λ1(BBT) > 0 (67)

βn = λn(Q) = (γ2 + σ2)

于是可得:

λn(P ) ≥ −γ1 +
√

γ2
1 + ρ1(γ2 + σ2)
ρ1

(68)

正定矩阵 P 的上界可以由文献 [16] 的定理 1 给出:

P ≤ MTW−T{ρ [
(W + I)T(W + I) + I

]
+

M−T(Q + KTK)M−1}W−1M (69)

其中,

ρ =
λ1 [W−TM−T(Q + KTK)M−1W−1]

1− λ1 {W−T [(W + I)T(W + I) + I]W−1}
> 0 (70)

W = M(A + BK)M−1 − I

矩阵K 使得 (A + BK) 为一稳定矩阵, 由于 (A,B)
可控, 因此K 总是存在的, 非奇异阵M 使得下式成

立:

M(A+BK)M−1+M−T(A+BK)TMT < 0 (71)

式 (71) 等价于

PM(A + BK) + (A + BK)TPM < 0 (72)

其中 PM = MTM , 即 M 是 PM 的 Cholesky 分
解, 由于 (A + BK) 为一稳定矩阵, 因此总存在正

定阵 PM 使得式 (72) 成立, 进而总存在非奇异矩阵
M 使得式 (71) 成立, 于是可以确定式 (44) 给出的
Riccati 代数方程的正定解矩阵 P 的最大特征值的

上界为

λ1(P ) ≤ ρλ1×{
MTW−T

[
(W + I)T(W + I) + I

]
W−1M

}
+

λ1(MTW−TM−TQM−1W−1M)+

λ1(MTW−TM−TKTKM−1W−1M) ≤
ρλ1(MTM) + (γ2 + σ2)×
λ1(MTW−TM−TM−1W−1M)+

λ1(MTW−TM−TKTKM−1W−1M) =

k1(γ2 + σ2) + k2 (73)

其中, 正常数 k1 和 k2 分别为

k1 =

λ1(W−TM−TM−1W−1)λ1(MTM)
1− λ1 {W−T [(W + I)T(W + I) + I]W−1}+

λ1(MTW−TM−TM−1W−1M) > 0

k2 =

λ1(W−TM−TKTKM−1W−1)λ1(MTM)
1− λ1 {W−T [(W + I)T(W + I) + I]W−1}+

λ1(MTW−TM−TKTKM−1W−1M) > 0 (74)

于是,

λn(P )
σ2

≤ λ1(P )
σ2

≤ k1

(
γ2

σ2
+ 1

)
+

k2

σ2
(75)

可见, 对于任意选定的 ε1 和 ε2, 总可以确定足够大
的 σ, 使得:

w1 = min
(

λn(P )
σ2

, ε−1
1 ,

ε−1
2

mf

)
=

λn(P )
σ2

(76)

将式 (76) 代入式 (65) 中, 可得:

‖xxx(t)‖2 ≤
√

w2

λn(P )
η ≤





√
ρ1c2

−γ1 +
√

γ2
1 + ρ1(γ2 + σ2)

η, c2 ≥ λ1(P )
σ2

√√√√ ρ1 [k1(γ2 + σ2) + k2]

σ2

(
−γ1 +

√
γ2

1 + ρ1(γ2 + σ2)
)η, c2 <

λ1(P )
σ2

, ∀t ≥ t0 + T (77)
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其中

c2 = max
(

ε−1
1 ,

ε−1
2

mf

)
(78)

由此可知, 通过选择恰当的 ε1、ε2 和足够大的 σ 可

以使得跟踪误差的最终界任意小, 同时自适应增益
β 和质量估计误差 m̃f 有界. ¤
式 (77) 中跟踪误差的最终界的表达式可以作为

控制器参数选择的依据, 一般来说, 为了保证较小的
跟踪误差, 应当选择较大的 σ 和 β∗, 但是过大的 σ

和 β∗ 会导致不合理的系统闭环增益, 使得高频噪声
进入回路, 另外过大的增益也不利于控制器的数字
化实现; ε1 和 ε2 决定了自适应参数 β 和 m̂f 的变

化速率, α1 和 α2 是自适应更新律的修正参数, 用以
保证存在未知干扰的情况下自适应参数 β 和 m̂f 的

有界性, 增加了系统的鲁棒性, 这四个参数需要根据
系统跟踪误差和控制输出进行选择及调整; 对于实
际的动力学系统, M 对应的参数 m̂f 通常具有特定

的物理意义, 因此M 一般可以选择为实际物理参数

的下界, 例如在本文的编队问题中, m̂f 为从星质量

的估计值, M 可以选择为不加注燃料时卫星的质量.
总的来说, 定理 1 中的控制器参数需要结合实际问
题进行选择和调整以得到满意的效果.

3 仿真结果与分析

本节通过构型重构和重构后的构型保持对最优

相对轨迹生成以及鲁棒自适应控制器进行分析验证.
主从星的质量分别为 ml = mf = 10 kg, 主星

的轨道半长轴选择为 7 642 km, 主星轨道偏心率为
0.01, 轨道倾角为 π/4, 选择 36 阶的 GEMT1 地球
引力场模型, 采用指数标高大气密度模型, 忽略日月
三体引力摄动与太阳光压.
仿真场景设置如下: 在初始时刻 (t = t0) 主星

位于其轨道的真近点, 从星位置与主星重合, 规划
一条最优相对状态轨迹将从星相对于主星从初始相

对位置 [0, 0, 0]T m 和相对速度 [0, 0, 0]T m/s 转移
到期望的相对位置 [50,−20,−86.6]T m 和相对速度
[0.0095, 0.0945, 0.164]T m/s, 完成重构后, 从星保持
对主星的空间圆构型, 构型保持过程中主星进行了
一次持续 400 s 的轨道机动, 此处的轨道机动并没
有实际的任务背景, 只是为了验证本文的鲁棒自适
应控制器可以在主星机动的情况下完成对参考轨迹

的跟踪. 重构过程中的约束条件为: 重构时间不超
过 1 000 s, 从星的推力器能够提供的最大加速度为
3× 10−3 km/s2, 考虑到生成的参考轨迹尽可能光滑
以及连续推力器的限制, 要求控制加速度的变化速
率不超过 10−5 km/s3, 故终端约束和路径约束可以

表示为

qqq(tf ) = [50,−20, 86.6]T

q̇qq(tf ) = [0.0095, 0.0945, 0.164]T

tf ≤ 1 000

uj(t)− 3× 10−3 ≤ 0, t ∈ [t0, tf ], j = 1, 2, 3
(79)

− 3× 10−3 − uj(t) ≤ 0, t ∈ [t0, tf ], j = 1, 2, 3

vj(t)− 1× 10−5 ≤ 0, t ∈ [t0, tf ], j = 1, 2, 3

− 1× 10−5 − vj(t) ≤ 0, t ∈ [t0, tf ], j = 1, 2, 3

代价函数中 λ 取为 1 × 10−5, 由此得到最优相对位
置轨迹如图 2 所示, 构型重构时间为 562.3 s. 对于
多颗卫星编队飞行的情形, 还需要进一步添加碰撞
规避约束, 并且要在代价函数中加入燃料均衡惩罚
项以避免编队卫星间燃料消耗相差过大.

图 2 期望的重构相对位置轨迹

Fig. 2 Desired relative position trajectories for

reconfiguration

对于上述仿真场景, 控制器参数选择为 σ =
0.1、β∗ = 10、ε1 = 2 000、ε2 = 500、α1 =
1 × 10−6、α2 = 2 × 10−8 和 M = 9 kg, 上述鲁
棒自适应控制器用于构型重构和构型保持, 进行仿
真, 得到的结果如图 3∼ 5 所示.
从图 3 可以看出, 从星沿着图 2 给出的期望相

对轨迹完成重构 (曲线的带 “◦” 部分) 后, 进入了相
对主星的空间圆构型并进行保持, 由于空间圆构型
是基于 CW 方程设计的, 因此将其应用到参考轨道
偏心率不为零的情况时需要一定的控制力进行维持;
在 t = 3 200 s 时刻, 主星沿其参考轨道坐标系的 yyyl

轴方向施加推力进行了一次轨道机动, 从图 5 可以
看出, 从星产生了相应的控制力以完成轨迹跟踪, 在
图 4 中则体现为跟踪误差的短时间增加, 可知, 在主
星机动的情况下, 控制器仍能完成对参考轨迹的跟
踪.
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图 3 主从星相对轨迹

Fig. 3 Relative trajectory between the leader and

follower

图 4 参考轨迹跟踪误差

Fig. 4 Reference trajectory tracking errors

图 5 主星 (实线) 和从星 (点划线) 控制力

Fig. 5 Control inputs of the leader (solid) and follower

(dash-dotted)

图 6 和图 7 分别对比了改变 σ 和 β∗ 对跟踪误
差的影响 (这里只给出了跟踪误差较大的重构段沿
x 轴方向的位置跟踪误差, 其他轴情况类似). 可以
看出, 当分别增大 σ 和 β∗ 时, 跟踪误差会相应减小,

而减小二者时, 跟踪误差则会增大, 这一结果符合式
(77) 中参数对跟踪误差最终界的影响. 但 σ 和 β∗

对跟踪误差的影响又存在不同之处, σ 直接影响控

制器增益, 因此从图 6 可以看出, 增大 σ 从初始时

刻就能够减小跟踪误差, 而 β∗ 通过影响 β 的变化率

来间接影响控制器增益, 因此在图 7 中体现为其作
用需要一段时间后才能显现出来.

图 6 改变 σ 时 x 轴跟踪误差

Fig. 6 Tracking error of the x axis with different σ

图 7 改变 β∗ 时 x 轴跟踪误差

Fig. 7 Tracking error of the x axis with different β∗

4 结论

参考轨迹生成算法和控制器设计对跟踪精度和

燃料消耗都有着重要影响, 因此分别提出了最优参
考轨迹生成问题和编队相对状态控制问题, 其中前
者可以应用伪谱法转换成非线性规划问题以便进行

数值求解, 通过对动力学模型中干扰和未知参数的
分析, 将相对控制问题一般化为具有未知参数且受
到回零扰动和有界非回零扰动影响的动力学系统的

控制问题, 然后设计了相应的鲁棒自适应控制器以
保证闭环系统的全局一致最终有界, 并证明了通过
设计合理的控制器参数可以使得跟踪误差的最终界

任意小, 最后通过构型重构和保持场景的仿真结果
显示了本文主要结果的有效性.
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