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摘要:航天器与非合作目标进行交会对接时,要求控制器能保证二者不发生碰撞.然而,针对航天器非合作交会
对接中的避碰问题,还没有成熟的控制策略.本文以服务航天器体坐标系为参考坐标系建立航天器相对姿态轨道耦
合运动模型,利用滑模控制设计了一种姿态轨道耦合控制器实现交会对接. 通过利用人工势函数理论和基于蔓叶
线的虚拟障碍物模型,控制器可以严格地保证服务航天器运行在安全区域内部,避免与目标航天器碰撞.通过李雅
普诺夫理论可以证明系统在控制器的作用下是渐近稳定的. 数值仿真进一步说明了所提出的控制器的有效性.
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Attitude and orbit coupled control for non-cooperative
rendezvous and docking
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(Center for Control Theory and Guidance Technology, Harbin Institute of Technology,

Harbin Heilongjiang 150001, China)

Abstract: The controller that can avoid collision is needed for the service spacecraft rendezvous and docking with the
non-cooperative target spacecraft. However, there is not a sophisticated control strategy to avoid collision between the
service spacecraft and non-cooperative target spacecraft. The coupling motion model of attitude and orbit is established
on the service spacecraft body coordinate system in this paper. A controller with coupled attitude and orbit dynamics is
developed to realize the rendezvous and docking with the non-cooperative target spacecraft by using sliding mode control.
The coupled controller can ensure that the service spacecraft is strictly in the safety area to avoid collision with the non-
cooperative target spacecraft by using artificial potential function and virtual obstacles model established based on cissoid.
The system under the coupled controller is asymptotically stable by Lyapunov theory. Numerical simulation is performed
on the coupled model. Experimental results demonstrate the effectiveness of the proposed control scheme.
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1 引引引言言言(Introduction)
自主交会对接是航天技术中的一个重要研究方向,

在燃料加注、在轨组装和在轨修复等航天任务中有着

广泛的应用. 根据目标的运动特性,自主交会对接可
以分为合作式与非合作式两种. 其中,合作式自主交
会对接理论已经较为成熟[1–3],并且成功应用于空间
站补给、登月等各种航天活动中. 随着航天技术的不
断发展和航天任务需求的不断增长,非合作自主交会
对接引起了学者的极大关注[4],例如捕获回收太空垃
圾和失控航天器,已经成为非合作自主交会对接的一
个研究热点.
在自主交会对接的最后逼近段,两航天器间的相

对位置[5–6]与相对姿态[7–10]存在严重的耦合,这为设
计控制器带来极大的挑战.文献[11]利用视线相对运
动方程和四元数姿态方程,建立了两航天器间近距离
相对运动的轨道和姿态联合控制模型,采用模糊控制
研究了非合作自主交会对接的终端接近问题.文
献[12]建立了航天器轨道和姿态联合控制模型,在考
虑模型的非线性、时变性和计算快速性的基础上,采
用θ−D控制方法进行轨道和姿态联合控制.文献
[13]针对存在参数不确定性和外部扰动的情况,利用
自适应控制设计了鲁棒姿轨耦合控制器. 文献[14]研
究了追踪航天器和失控慢速翻滚的目标航天器的末

段交会对接控制问题,并且考虑了追踪航天器的挠性.

收稿日期: 2015−08−28;录用日期: 2016−01−29.
†通信作者. E-mail: songshenmin@hit.edu.cn; Tel.: +86 451-8642224-8241 .
本文责任编委:段志生.
国家自然科学基金面上项目(61174037),国家自然科学基金重点研究项目(NSFC-61333003)资助.
Supported by National Natural Science Foundation of China (61174037) and State Key Program of National Natural Science of China (61333003).



第 5期 郭永等: 非合作交会对接的姿态和轨道耦合控制 639

文献[15]利用模型预测控制研究了具有避障功能的非
合作交会对接问题.
上述文献分别从不同的角度研究了非合作自主交

会对接问题,但是对避障问题研究的不够深入. 安全
交会对接指的是两个航天器在交会对接过程中,没有
碰撞发生. 这里的碰撞包括服务航天器与空间其他物
体之间的相互碰撞,和服务航天器与目标航天器之间
的相互碰撞.为了实现避障功能,人工势函数方法得
到了极大的关注[16–17]. 文献[18]针对非合作自主交会
对接,提出了一种基于椭圆蔓叶线的人工势函数制导
方法. 文献[19]利用安全正不变集(safe positively in-
variant sets)研究了航天器避障问题.文献[20]利用高
斯伪谱法在考虑避障的基础上设计了燃料最优的控

制器.
尽管上述方法可以实现非合作自主交会对接,但

是非合作交会对接仍然是一个具有挑战性的问题.为
了进一步地解决非合作自主交会对接问题,本文设计
了具有避障功能的姿轨耦合控制器. 相比于上述文献,
本文的创新之处在于:

1) 以服务航天器体坐标系为参考坐标系建立了
六自由度姿轨耦合模型.

2) 采用蔓叶线建立了虚拟障碍物模型,并设计了
合理的势函数.

3) 采用滑模控制设计了具有避障功能的控制器,
与文献[18]相比,本文可以严格保证服务航天器一直
运行在安全区域,并且系统是渐近稳定的.

2 姿姿姿态态态和和和轨轨轨道道道耦耦耦合合合模模模型型型(The coupling motion
model of attitude and orbit)
为了方便进行高精度的非合作自主交会对接,本

文以服务航天器体坐标系为参考坐标系建立航天器

轨道和姿态相对运动学与动力学方程. 为了方便把姿
轨耦合模型写成具有欧拉–拉格朗日形式的方程,进
而统一设计姿态和轨道控制器,姿态描述采用修正罗
德里格参数(modified rodrigues parameters, MRPs).
下面给出要用到的坐标系的定义.
赤道惯性坐标系(oIxIyIzI): 原点oI为地心, xI轴在

赤道平面内,指向春分点; zI轴沿地球自转轴方向,向
上为正; yI轴与xI轴和zI轴构成右旋正交系,记为FI.
服务航天器体坐标系(obxbybzb): 原点ob位于服

务航天器的质心, xb轴与对接轴重合,指向对接口方
向为正, yb轴垂直于对接轴所在的纵对称面, zb轴在
对接轴所在的纵对称面内,与其他两轴构成右旋正交
系,记为Fb.
目标航天器体坐标系(ooxoyozo): 原点oo位于目标

航天器的质心, xo轴与对接轴重合,指向对接口方向
为正, yo轴垂直于对接轴所在的纵对称面, zo轴在对
接轴所在的纵对称面内,与其他两轴构成右旋正交系.

2.1 相相相对对对轨轨轨道道道运运运动动动模模模型型型(The relative motion dyna-
mics model )
假定空间中存在一颗运行在椭圆轨道的目标航天

器, rt和rc分别为地心到目标航天器质心和服务航天

器质心的位置矢量. 目标航天器不受主动控制力作用,
则服务航天器和目标航天器的动力学模型分别为式

(1)和式(2). 其中: µ为地球引力常数, mc为服务航天

器的质量. dc为服务航天器所受到的外部摄动力. Fc

为作用于服务航天器的主动控制力.

r̈c = −µ
rc

∥rc∥3
+

Fc

mc

+
dc

mc

, (1)

r̈t = −µ
rt

∥rt∥3
. (2)

令r = rc − rt, f=− µ
rc

∥rc∥3
+ µ

rt

∥rt∥3
,重写式

(1)和式(2)可得

r̈ = f +
Fc

mc

+
dc

mc

. (3)

令rb为r在服务航天器体坐标系下的表示,可得
式(4),其中ω = [ω1 ω2 ω3]

T为服务航天器体坐标系

相对于惯性系的相对角速度.

r̈ =
d2rb

dt2
+ ω × (ω × rb) + 2ω × drb

dt
+ ω̇ × rb.

(4)

令fb,db,Fb为f ,dc,Fc在服务航天器体坐标系

下的表示,把式(3)代入式(4),并投影在服务航天器体
坐标系中可以得到

d2rb

dt2
= −ω × (ω × rb)− 2ω × drb

dt
−

ω̇ × rb + fb +
db

mc

+
Fb

mc

. (5)

对式(5)进行整理,可以得到具有欧拉–拉格朗日
形式的轨道相对运动学方程

r̈b +A(ω)ṙb +D(ω)rb − fb −
db

mc

=
Fb

mc

, (6)

A(ω)ṙb=

 0 −2ω3 2ω2

2ω3 0 −2ω1

−2ω2 2ω1 0

ṙb, (7)

D(ω)rb= −ω × (ω × rb)− ω̇ × rb =−ω2
2 − ω2

3 ω1ω2 − ω̇3 ω1ω3 + ω̇2

ω1ω2 + ω̇3 −ω2
1 − ω2

3 ω2ω3 − ω̇1

ω1ω3 − ω̇2 ω2ω3 + ω̇1 −ω2
1 − ω2

2

rb,

(8)

其中ω2
i = ωi × ωi, i = 1, 2, 3.

假设期望位置和速度分别为rd, 0,定义误差向量
为re= rb − rd, ṙe= ṙb,重写式(6),可以得到误差相
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对运动学方程

mc(r̈e +A(ω)ṙe +D(ω)re − fb +D(ω)rd) =

Fb + db. (9)

2.2 基基基于于于MRPs的的的姿姿姿态态态控控控制制制模模模型型型(The attitude con-
trol model based on MRPs)
本文采用修正罗德里格参数来描述航天器的姿态,

其定义为

σ =
q̂

1 + q̄
= ketg

φ

4
, (10)

其中: q = [q̄ q̂T]
T
为描述航天器姿态的四元数;单位

向量ke ∈ R3×1为姿态旋转的欧拉轴; φ ∈ (−2π, 2π)

为Fb相对于FI绕欧拉轴所转过的角度,称为欧拉角.
采用MRPs描述的服务航天器的姿态运动学为

σ̇ = G(σ)ω, (11)

G(σ) =
1

4

[
(1− σTσ)I3×3 + 2σ× + 2σσT

]
.

(12)

服务航天器的姿态动力学模型为

Jω̇ = −ω×Jω + uτ + dτ , (13)

其中: uτ为作用于服务航天器的控制力矩, dτ∈R3×1

为作用于服务航天器的扰动力矩.

令σe和ωe分别为姿态误差和角速度误差,其定义
如下:

σe =
(1− σT

dσd)σ − (1− σTσ)σd + 2σ×σd

1 + σTσσT
dσd + 2σT

dσ
,

(14)

ωe = ω −R(σe)ωd, (15)

R(σe) = R(σ)[R(σd)]
T, (16)

R(σ) = I3×3 −
4(1− σTσ)

(1 + σTσ)2
σ× +

8σ×σ×

(1 + σTσ)2
,

(17)

其中σd和ωd分别为期望姿态和期望角速度.

由式(11)–(17)可得

ωe = G−1(σe)σ̇e. (18)

对上述式子做进一步变换,则姿态控制模型式(11)和
(13)可改写为

M1 σ̈e +C1σ̇e +N1=G−T(σe)(dτ + uτ ), (19)

其中:

M1 = G−T(σe)JG
−1(σe), (20)

G(σe) =
1

4

[
(1− σT

e σe)I3×3 + 2σ×
e + 2σeσ

T
e

]
,

(21)

C1 = −G−T(σe)[
(
JG−1(σe)σ̇e

)×
G−1(σe) +

JĠ
−1
(σe)] +G−T(σe)[J(R(σe)ωd)

× +

(R(σe)ωd)
×J − (JR(σe)ωd)

×]G−1(σe),

(22)

N1 = G−T(σe)((R(σe)ωd)
×JR(σe)ωd +

JR(σe)ω̇d). (23)

2.3 姿姿姿态态态轨轨轨道道道耦耦耦合合合运运运动动动模模模型型型(The coupling motion
model of attitude and orbit)
为了统一描述姿态和轨道运动学和动力学方程,

记

x =

[
σe

re

]
, u =

[
uτ

Fb

]
, d =

[
dτ

db

]
. (24)

可得姿轨耦合控制模型为

Mẍ+Cẋ+ g = B1u+B2d, (25)

M=

[
M1 03×3

03×3 mcI3×3

]
, C=

[
C1 03×3

03×3 mcA(ω)

]
,

(26)

g =

[
N1

mc(D(ω)re − fb +D(ω)rd)

]
, (27)

B1 = B2 =

[
G−T(σe) 0

03×3 I3×3

]
. (28)

一体化模型式(25)具有常见的欧拉–拉格朗日方
程的形式,并且具有与其相类似的性质:

性性性质质质 1 M是正定对称矩阵

性性性质质质 2 Ṁ−2C是反对称矩阵,即对于∀y∈
R6×1,有

yT(Ṁ − 2C)y = 0. (29)

注注注 1 航天器的姿态运动与轨道运动存在动力学耦合,

为提高控制精度需要考虑姿态与轨道的耦合.本文建立的耦

合模型以服务航天器体坐标系为参考坐标系,与以目标航天

器轨道坐标系作为参考坐标系的模型相比,本文的模型不需

要知道目标航天器的具体轨道六要素,只需要知道服务航天

器与目标航天器之间的相对信息.这一优点在目标航天器存

在机动、轨道六要素发生变化时尤其明显.

3 避避避障障障模模模型型型(The model of obstacle avoidance)
在非合作自主交会对接中,由于目标航天器的非

合作特性,建立合适的障碍物模型,设计正确合理的
避障方法是安全交会对接的关键.本文研究的碰撞为
服务航天器与失控目标航天器之间的相互碰撞.例如
目标航天器带有大型的太阳帆板,在服务航天器接近
目标航天器对接口的过程中,和太阳帆板的碰撞是不
允许的. 如图1所示,显然服务航天器沿路径1运动是
安全的,而沿路径2运动将会和目标航天器的太阳帆
板相碰撞.
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图 1 安全接近

Fig. 1 Safe approaching

在交会对接过程中,最终安全接近走廊是一个很
重要的概念. 最终安全接近走廊是以目标航天器对接
轴为中轴线,对接口为顶点的圆锥形区域,如图2所示.
另外,如果对接口距离航天器质心较近,可以近似的
把最终安全接近走廊的顶点设在航天器的质心处,这
种设定在某些情况下会使计算较为方便.本文把最终
安全接近走廊的顶点设在航天器的质心处.

图 2 最终安全接近走廊

Fig. 2 Final safe approaching corridor

为了方便建立避障模型,采用蔓叶线描述最终安
全接近走廊.蔓叶线定义如下: 假设C1和C2是两条

曲线, O是一个定点,一条经过O的直线L分别相交C1

和C2于A和B,则所有在L上的点P使得AB=OP的

轨迹就是一条蔓叶线.

若C1是一个椭圆,其长半轴为a,短半轴为b,椭圆
的中心在(a, 0)点. C2是椭圆的切线,其通过点(2a, 0)
且垂直于x轴. O和原点重合,那么P的轨迹就称为椭

圆蔓叶线,椭圆的切线C2即为椭圆蔓叶线的渐近线,
曲线的对称轴为x轴. 椭圆蔓叶线的方程为式(30),其

中tan θ=
b

a
,椭圆蔓叶线如图3中实线所示,虚线为方

程y = tan θ |x|描述的安全走廊曲线.

y2 =
x3 tan2 θ

2a− x
. (30)

把式(30)绕x轴转动,形成旋转曲面(见图4):

x3 tan2 θ

2a− x
− y2 − z2 = 0. (31)

图 3 椭圆蔓叶线(a = 50, θ =
π

36
)

Fig. 3 Elliptic cissoid(a = 50, θ =
π

36
)

图 4 椭圆蔓叶线曲面(a = 50, θ =
π

36
)

Fig. 4 Elliptic cissoid curved surface(a = 50, θ =
π

36
)

由图3和图4可以看出,蔓叶线所形成曲面的形状
与前面定义的最终安全接近走廊的圆锥曲面是很相

似的,并且在(0, a)区间上,其限制比最终安全接近走
廊还要严格一些,因此可以把曲面的内部看作最终安
全接近走廊的内部,此外,蔓叶线曲线与曲面在渐近
线与渐近面处的开口渐近特点,可以有效地形成航天
器向曲面内部运动的收敛区域.由上述定义可以看
出(0, 2a)为x轴上的安全区域范围, a的选择依据是目
标航天器上天线、帆板等障碍物在x轴方向上的长度,
一般a可以选取的比障碍物长. tan θ与椭圆蔓叶线的
张口大小有关, tan θ越大椭圆蔓叶线张口越大,其选
择依据是对接口周围的安全空间的大小,安全空间大
可以选择值大的tan θ,安全空间小可以选择值小的
tan θ,一般tan θ的值越小对避障越有利.
通过上述分析,本文把蔓叶线曲面看作为虚拟障

碍物,其固连于目标航天器本体系中,旋转曲面的旋
转轴即为对接轴,如图4所示,把其所形成的区域作为
安全接近限制区域,即服务航天器只能在曲面内部运
动,这样便可以使服务航天器运动在最终安全接近走
廊中. 本文中障碍物的模型描述如下:

1) 虚拟障碍物在目标航天器体坐标系下的描述
形式为式(31).

2) 服务航天器在目标航天器体坐标系下的表示
为r1 = Rb

0rb = [r1,x, r1,y, r1,z]
T,其中Rb

0为服务航
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天器体坐标系到目标航天器体坐标系的转换矩阵.

4 控控控制制制器器器设设设计计计(Controller design)
本文基于滑模控制利用蔓叶线设计具有避障功能

的航天器姿态轨道耦合控制器. 滑模面设计如下:

S = k1x+ (k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3)ẋ. (32)

针对姿轨耦合系统(25),设计控制器式(33),其中
k1, k2, k3大于0, k4>∥d∥, ∥∗∥表示∗的2–范数.

u = B−1
1 [Cẋ+ g − (k2(

1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 +

k3)
−1[k1Mẋ+

d

dt
(k2(

1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 +

k3)Mẋ+
1

2
ṀS]− k4 ∥B2∥ sgnS], (33)

h(r1,x, r1,y, r1,z) =
r3
1,x tan

2 θ

2a− r1,x

− r2
1,y − r2

1,z. (34)

注注注 2 在航天器姿轨耦合控制模型式(33)中,姿轨耦合

显式地体现在矩阵C和g中,这两个矩阵体现了姿态运动对

轨道运动的影响,其中C和g的定义见式(26)−(27).

定定定理理理 1 针对系统式(25),假设已知扰动的上界,
在控制器式(33)的作用下,可以得到如下结论:

i) 系统渐近稳定.

ii) 服务航天器实现避障功能.

证证证 选取李雅普诺夫函数

V1 =
1

2
STMS. (35)

沿系统轨线求导,并代入控制器式(33)可得

V̇1 = STMṠ +
1

2
STṀS =

STM(k1ẋ+(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2+k3)ẍ+

d

dt
(k2(

1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2+k3)ẋ)+

1

2
STṀS =

(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2+k3)S

T(−Cẋ−

g +B1u+B2d) + k1S
TMẋ+

d

dt
(k2(

1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3)S

TMẋ+

1

2
STṀS =

(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3)S

TB2d−

k4(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2+k3) ∥B2∥STsgnS.

对(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2+k3)S

TB2d求取2–范

数可以得到下式:

V̇1 6

(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3)

∥∥STB2d
∥∥−

k4(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3) ∥B2∥ ∥S∥ 6

(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3) ∥S∥ ∥B2∥ ∥d∥ −

k4(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3) ∥B2∥ ∥S∥ 6

−(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3) ∥B2∥ (k4 −

∥d∥) ∥S∥ .

因为k4 − ∥d∥ > 0, S在有限时间内收敛到0. 下
面分析状态在滑模面S = 0上的收敛性.

V2 =
1

2
xTx. (36)

选择李雅普诺夫函数为式(36),并对其沿S = 0求

导可得

V̇2 = xTẋ =

−xT(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3)

−1k1x =

−k1(k2(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2 + k3)

−1xTx 6 0.

因为V̇2 6 0,所以在滑模面上闭环系统渐近收敛
到平衡点. 因为V̇16 0和V̇26 0,所以V1和V2有界,从

而可得S, x, ẋ和(
1

h(r1,x, r1,y, r1,z)
)2有界,即h(r1,x,

r1,y, r1,z)不会等于0,服务航天器不会穿出安全区域.

定理1证明完毕.

注注注 3 由于h(r1,x, r1,y, r1,z)不等于0,服务航天器的

初始位置应在安全区域内部,才能保证服务航天器不会穿出

安全区域.

5 仿仿仿真真真(Simulations)
服务航天器和目标航天器的质量为100 kg. 目标

航天器的轨道要素为: a = 7.178× 106, e = 0.01,
Ω =0, i =

π

6
, ω =0, f =0,其中a, e,Ω, i, ω, f分别

是半长轴、离心率、升交点赤经、轨道倾角、近地点幅

角和真近点角. 相对距离和速度的初始值为
r0(0) = [14.9, 17.1, 37.7]Tm和ṙ0(0) = [0.05,0.5,

−0.24]Tm/s. 期望相对距离为rd=[2, 0, 0]Tm.

控制器(33)的参数选择为 k1=9, k2=0.02, k3 =

1, k4 = 0.005, a = 25.期望姿态为

σd=0.001[sin(t/40), sin(t/50), sin(t/60)]Trad,

所受外部扰动力为J2项扰动,外部扰动力矩dτ =

0.001[cos(nt), 2cos(nt), 3cos(nt)]TN ·m,其中n为

服务航天器的平均角速度.
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为了消除抖振现象,利用饱和函数代替控制器中
的符号函数. 仿真结果如图5–12. 图中i代表相对应向

量的第i个元素.图5–7分别为服务航天器体系下的相
对姿态、相对角速度和控制力矩曲线.从这3幅图中可
以看出姿态误差快速收敛到零. 图8–10分别为服务航
天器体系下的相对位置、相速度和控制力曲线.从这
3幅图中可以看出位置误差快速收敛到零,系统可以
实现交会对接. 图11为服务航天器相对于目标航天器
对接轴的相对运动轨迹,由此图可以看出服务航天器
运行在最终安全接近走廊的内部.

图 5 服务航天器体系下的姿态误差
Fig. 5 The attitude error in the service spacecraft body frame

图 6 服务航天器体系下的相对角速度误差
Fig. 6 The relative angular velocity error in the service

图 7 控制力距
Fig. 7 The control torque

图 8 服务航天器体系下的相对距离
Fig. 8 The relative distance in the service spacecraft

body frame

图 9 服务航天器体系下的相对速度
Fig. 9 The relative velocity in the service spacecraft

body frame

图 10 服务航天器体系下的控制力
Fig. 10 The control force in the service spacecraft body frame

图 11 航天器相对运动轨迹(k2= 0.02)
Fig. 11 The relative motion trajectory between

spacecraft (k2= 0.02)
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图 12 航天器相对运动轨迹(k2 = 0)
Fig. 12 The relative motion trajectory between

spacecraft (k2 = 0)

为了说明控制器的避障功能,取k2 = 0,即不采用
避障算法,仿真结果如图12. 对比图11和图12可以看
出加上避障算法后,系统能有效地进行避障,实现安
全交会对接.

6 结结结论论论(Conclusions)
本文建立了以服务航天器体坐标系为参考坐标系

的航天器相对姿态轨道耦合运动模型. 针对非合作的
失控航天器,利用蔓叶线建立了避障模型,提出了非
合作自主交会对接的控制策略.通过李雅普诺夫定理
严格证明了系统是渐近稳定的并且能实现避障功能.
最后应用数值仿真验证了控制器的有效性.
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