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摘要:基于一致性理论,在有向通讯拓扑结构下对多航天器系统相对轨道及姿态的耦合协同控制问题进行了研
究.本文考虑近地航天器相对轨道的非线性方程以及用罗德里格参数描述的航天器姿态运动方程,建立了考虑控制
输入耦合的六自由度航天器运动模型. 在仅有部分跟随航天器可获取参考状态(记为领航航天器)的情形下,针对航
天器存在未建模动态以及外部环境干扰等问题,提出了一种基于切比雪夫神经网络(Chebyshev neural networks,
CNN)的自适应增益控制律,使得各跟随航天器在轨道交会的同时姿态保持一致.因为每个航天器上的控制算法仅
依赖其自身及相邻航天器的信息,因此控制算法是分布式的. 同时考虑到航天器之间的相对速度及相对角速度难
以测量,提出了无需相对速度及角速度信息的分布式自适应协同控制律使得各航天器保持一定的队形且具有期望
的相对指向.最后对6颗航天器的编队飞行进行了仿真分析,仿真结果表明本文设计的分布式自适应协同控制律是
有效可行的.
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Abstract: According to the consensus theory, the coupled-cooperative control for relative orbits and attitudes of a multi-
spacecraft system is investigated under a directed communication topology. Considering the nonlinear equations for the
relative orbits of near-earth spacecraft and the attitude motion equations in terms of the modified Rodriguez parameters
(MRP), we build six-degrees-of-freedom (6DOF) motion equations with coupled control input and unknown nonlinearities
and external disturbance. When the reference state (label of the leader spacecraft) is available only to a partial number of
the follower spacecrafts, we develop an adaptive gain control algorithm based on Chebyshev neural networks, which can
let a fleet of followers rendezvous at a point with the same attitude. The proposed distributed algorithm for each following
spacecraft is only dependent on the information of itself and its neighboring spacecraft. Because the relative velocities and
relative angular velocities among the follower spacecrafts are difficult to be measured, we propose a distributed-coupled-
adaptive-control algorithm without using neighboring velocities and angular velocities, so that all follower spacecrafts
maintain a desired formation and relative attitudes. Simulation results of the formation-flight of six spacecrafts are carried
out to study the effectiveness of the proposed control scheme.

Key words: multiple spacecraft; coupled-control for relative position and attitude; directed communication topology;
Chebyshev neural networks; adaptive control

1 引引引言言言(Introduction)
近年来,多航天器编队飞行已成为非常有吸引力

的研究领域,代替大的单个航天器, 多个小航天器编

队飞行具有许多优势[1]: 高分辨率,低费用,可重构,
鲁棒性高,可覆盖更广阔的范围.多航天器精确编队
飞行可为天文学观测及侦察提供前所未有的高分辨

收稿日期: 2012−11−14;收修改稿日期: 2013−05−14.
†通信作者. E-mail: zhanghaibo606@gmail.com; Tel.: +86 15657159192.
基金项目: 国家自然科学基金资助项目(61174200, 61273175);重点实验室基金资助项目(9140C59021010HT05).



第 9期 张海博等: 多航天器相对轨道与姿态耦合分布式自适应协同控制 1087

率图像,其任务也面临许多技术挑战, 如多航天器精
确编队飞行的姿态及位置协同保持控制. 随着生物系
统和人工智能中网络和分布式控制的发展,分布式控
制在多航天器编队飞行中也得到了广泛的应用.本文
主要针对多航天器编队飞行的耦合控制问题,设计分
布式控制算法.
关于航天器编队飞行相对轨道控制的研究大多数

是基于圆轨道的线性化模型,最典型的动力学模型
为Hill-Chohessy-Wiltshire(HCW)方程[2]. de Queiroz
等[3]以非线性轨道动力学来描述航天器之间的相对运

动,参考轨道为圆轨道. Wang等[4]针对特殊任务要求

设计了期望的轨道和姿态参考轨迹,提出了轨道和姿
态跟踪控制律. Kristiansen等[5]在无需相对速度测量

的情况下设计输出反馈控制器. 早期涉及到姿轨耦合
控制的航天器编队飞行多为在轨航天器的交会对接.
Subbarao等[6]仅考虑控制指令耦合,设计自适应控制
律保证系统稳定. 卢伟等[7]同时考虑控制输入及控制

指令的耦合,在存在干扰的情形下设计控制律保证系
统一致有界稳定. 上述文献均是主从结构形式的航天
器编队飞行.尽管主从结构很容易理解,且应用比较
方便,但是它存在单点失败的可能, 另一方面领航航
天器和跟随航天器之间没有信息交互,当跟随航天器
受到环境因素干扰时,航天器编队队形很难保持,因
此具有局限性.

Beard等[8]和Ren等[9]基于虚拟结构方法,提出分
布式控制算法来保证多航天器保持一定的队形.文
献[8–9]中考虑航天器轨道模型为二阶积分系统. Ahn
等[10]建立了考虑控制输入耦合的6DOF动力学模
型,基于虚拟结构提出了新的鲁棒非线性控制算
法,在存在模型不确定性的情形下,保证航天器编队
机动时保持相同的队形,且各航天器指向同一目标.
Chung等[11]在环形通讯拓扑结构下,利用非线性压缩
理论研究了多航天器编队飞行的相对姿态和相对轨

道控制问题. 在无向通讯拓扑结构下,周稼康等[12]将

文献[13]的基于一致性算法的控制策略扩展到多航天
器相对轨道和相对姿态的协同控制问题中,并给出了
控制器参数的选择范围. 马广富等[14]在无向通讯拓

扑下研究了多星相对轨道的分布式协同控制问

题. Ren[15]在有向通讯拓扑结构下研究了多航天器相

对姿态及相对轨道控制问题,但是考虑的相对轨道模
型为二阶积分系统. 除了文献[10],上述其他文献均
没有考虑姿态和轨道相互耦合的影响.
由于神经网络对任意的光滑函数具有良好的逼近

能力,所以其在自适应控制中得到了很好的应
用[16]. Bae等[17]基于主从结构研究了航天器编队飞

行控制,提出了滑模控制与基于S型函数的神经网络
自适应控制相结合的控制算法. 在仅部分智能体可获
取参考状态的情形下,当存在未建模动态以及干扰
时, Chen等[18]针对由Euler-Lagrange方程描述的多智

能体系统提出了神经网络自适应分布式控制律, 并证
明系统跟踪误差可减小到任意值,但控制律需要邻居
的广义速度信息.在同样的情形下,梅杰等[19]设计了

新的辅助变量,提出了无需邻居速度信息的分布式自
适应控制律.特别地,基函数为Chebyshev多项式的切
比雪夫神经网络对非线性函数具有很强的逼近能力

且计算量小[20], 已被应用到航天器的姿态控制
中[21–22]. Zou等[21]针对单航天器姿态跟踪问题,提出
了基函数为切比雪夫多项式的神经网络自适应鲁棒

控制律. 进一步,在文献[22]中, Zou等解决了航天器
有限时间姿态跟踪问题, 特别需要指出的是当自适应
权值超过所估计的非线性项的界时,作者巧妙的利用
切换因子在神经网络自适应项和鲁棒控制项之间切

换.
本文基于文献[19]设计辅助变量的思想,考虑一

般非线性相对轨道及姿态模型, 在存在环境干扰及未
建模动态的情形下研究有向通讯拓扑结构下的多航

天器姿轨耦合控制问题.

2 预预预备备备知知知识识识(Preliminaries)
2.1 图图图论论论相相相关关关知知知识识识(Graph topology)
本文假定各跟随航天器之间的信息交换为有向

的,即有向通讯拓扑.关于图论的更多知识请读者查
阅文献[23]. 设有向图G由若干个顶点V和若干个边
E组成.顶点vi表示第i个跟随航天器, i = 1, 2, · · · ,

n.边(vi, vj)表示跟随航天器j能够获取跟随航天

器i的信息, 但是并不能表示跟随航天器i也可获取跟

随航天器j的信息,其中: vi称之为父节点, vj称之为

子节点.定义A = [aij] ∈ Rn×n表示有向图的加权邻

接矩阵,如果(vj, vi)∈E ,那么aij >0,否则 aij =0.
一般情况下,假设节点自身之间没有连通性,即aii =
0.有向路径是指有向图中边的一个序列. 如果有向图
中含有一个没有父节点的特殊顶点(称之为根节
点),除了此根节点外,其余每个节点均有且仅有一个
父节点,且存在根节点到其余任何节点的路径,则称
该有向图为有向树.有向图的有向生成树为包含该有
向图所有节点的有向树.如果有向图存在一个为有向
生成树的子图,则称该有向图具有有向生成树. 定义
有向图G的Laplacian矩阵L = D −A,其中D =

diag{d1, · · · , dn}, di =
n∑

j=1

aij .对有向图而言, L一
般是不对称的.

引引引理理理 1 [24] 有向图G的Laplacian矩阵L仅有一个
零特征值当且仅当G具有有向生成树.

2.2 航航航天天天器器器模模模型型型(Spacecraft model)
2.2.1 航航航天天天器器器姿姿姿态态态动动动力力力学学学模模模型型型(Spacecraft attitude

dynamics model)
本文考虑n个航天器的姿态调节问题,采用MRPs

来描述航天器姿态,第i个航天器的姿态运动学及动力
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学方程为[25]

σ̇i = G(σi)ωi, (1a)

Jiω̇i = −S(ωi)Jiωi + τi + τdi, (1b)

其中: σi =ei tan
φ

4
= [σi1 σi2 σi3]T ∈ R3×1表示第i

个航天器姿态, ωi = [ωi1 ωi2 ωi3]T ∈ R3×1为第i个

航天器本体坐标系相对于参考坐标系的角速度在本

体系中的投影, Ji ∈ R3×3为正定对称的航天器转动

惯量阵, S(l)定义为l ∈ R3×1的3× 3斜对称矩阵,
τi = [τi1 τi2 τi3]T ∈ R3×1和τdi = [τdi1 τdi2 τdi3]T

∈ R3×1分别为作用于第i个航天器上的控制输入和环

境干扰力矩在航天器本体系中的表示,式(1a)中

G(σi)=
1
2
[
1−‖σi‖2

2
I3+S(σi)+σiσ

T
i ], ‖ · ‖表示向

量的2范数, I3为3× 3的单位阵.

注注注 1 MRPs描述的姿态方向在φ = 2π时发生奇异.

定义MRPs的映射集为σs
i = − σi

σT
i σi

,通过在σi和σs
i之间切

换可以无奇异的描述任何旋转.一般情况下,选择σT
i σi

= 1作为切换条件, 这样可以确保σi或σs
i的模值不超过1, 而

且还可以避免奇异[26],进一步可以得到G(σi)的模值不大

于1/2.

将式(1a)和式(1b)经过一系列的变换, 得到Euler-
Lagrange形式的航天器运动方程[27]

Mσ
i (σi)σ̈i+Cσ

i (σ̇i, σi)σ̇i =G−T(σi)(τi+τdi), (2)

其中:
Mσ

i (σi) , G−T(σi)JiG
−1(σi),

Cσ
i (σ̇i, σi) ,

−G−T(σi)JiG
−1(σi)Ġ(σi)G−1(σi)−

G−T(σi)S(JiG
−1(σi)σ̇i)G−1(σi),

注意到Mσ
i (σi)为对称正定矩阵.

2.2.2 航航航天天天器器器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(Spacecraft
relative orbital dynamics model)

多航天器相对运动坐标系如图1所示.

图 1 多航天器相对运动坐标系
Fig. 1 Relative motion coordinate frame of multi-spacecraft

定义当地垂直当地水平 (local vertical local hori-
zontal, LVLH)参考坐标系,其中xc为参考轨道矢径的

方向, zc为垂直于参考轨道轨道面的方向, yc与zc,
xc满足右手坐标系. 在LVLH参考坐标系中,第i个航

天器与参考点之间的相对运动方程描述为[6]

ẍi = 2θ̇ẏi + θ̈yi + θ̇2xi − µ(xi + Rc)
Ri

+

µ

R2
c

+
1

mi

(fxi + fdxi), (3a)

ÿi = −2θ̇ẋi − θ̈xi + θ̇2yi − µyi

Ri

+

1
mi

(fyi + fdyi), (3b)

z̈i = −µzi

Ri

+
1

mi

(fzi + fdzi), (3c)

其中: ρi = [xi yi zi]T ∈ R3×1为第i个航天器相对于

参考点的位置矢量, Fi = [fxi fyi fzi]T ∈ R3×1为施

加在第i个航天器上的控制力, Fdi =[fdxi fdyi fdzi]T

∈ R3×1为作用在第i个航天器上的环境干扰力, mi为

第i个航天器的质量, µ, Rc和θ分别为地球引力常

数,参考点到地心的距离和参考轨道的真近点角, Ri

=
√

[(Rc+xi)2+y2
i +z2

i ]3为航天器i到地心的距离.
将式(3a)−(3c)写成Euler-Lagrange的形式为

Mρ
i ρ̈i + Cρ

i ρ̇i + gρ
i (ρi) = Fi + Fdi, (4)

其中:

Mρ
i = miI3, Cρ

i = 2mi




0 − θ̇ 0
θ̇ 0 0
0 0 0


 ,

gρ
i (ρi)=mi




−θ̈yi − θ̇2xi +
µ(xi + Rc)

Ri

− µ

R2
c

θ̈xi − θ̇2yi +
µyi

Riµzi

Ri




.

2.2.3 航航航天天天器器器耦耦耦合合合6DOF模模模型型型(Spacecraft coupled
6DOF model)

定义状态变量pi = [σT
i ρT

i ]T ∈ R6×1,结合式(2)
和(4),得到航天器非耦合6DOF模型为

Mi(·)p̈i + Ci(·)ṗi + gi(·) + Γi = Biui, (5)
其中:

ui =[τT
i F T

i ]T∈R6×1, Mi(·)=
[
Mσ

i (σi) 03

03 Mρ
i

]
,

gi(·) =
[

03×1

gρ
i (ρi)

]
, Ci(·) =

[
Cσ

i (σ̇i,σi) 03

03 Cρ
i

]
,

Γi =
[−G−T(σi)τdi

−F T
di

]
, Bi =

[
G−T(σi) 03

03 I3

]
.

上述Euler-Lagrange方程具有如下的性质[28].
性性性质质质 1 矩阵Mi(·)为对称正定阵.
性性性质质质 2 矩阵Ṁi(·)− 2Ci(·)为斜对称阵,即

xT[Ṁi(·)− 2Ci(·)]x = 0, ∀x ∈ R6.

接下来推导给出考虑控制输入耦合的航天器
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6DOF模型.
本文执行机构选用推力器,并考虑全驱动推力器

分配,即推力器可提供任意方向的力和力矩.

图 2 推力器安装构型

Fig. 2 Thruster layout

假设每个航天器上安装12个推力器,依次记为1,

2, · · · , 12, 推力器配置如图2所示[29].针对此结构,定
义推力器的安装矩阵Bbi如式(6)所示,其中dl(l = x,

y, z)表示推力器相对于航天器质心的力臂.

注注注 2 文中安装矩阵仅从理论的观点给出, 实际中推

力器安装位置及方向误差、不同推力器间相对于标称值的微

小偏差以及航天器质心的变化都看作系统引入不期望的干扰

力和干扰力矩.

注意到推力器产生的力沿着航天器的本体坐标轴

的方向,记为

ufi = [f1 f2 · · · f12]T ∈ R12×1,

对相对轨道动力学方程而言,需要的力沿着LVLH坐
标系,因此这里需要将ufi转换到LVLH坐标系下:

Bbi =




0 dz − dy 0 dz − dy 0 − dz dy 0 − dz dy

dz 0 − dx − dz 0 dx dz 0 − dx − dz 0 dx

−dy dx 0 dy − dx 0 dy − dx 0 − dy dx 0
−1 0 0 − 1 0 0 1 0 0 1 0 0
0 1 0 0 − 1 0 0 1 0 0 − 1 0
0 0 1 0 0 − 1 0 0 − 1 0 0 1




, (6)

ui =

[
I3 03

03 ALB

]
Bbiufi = BaiBbiufi, (7)

其中: ALB表示航天器本体系到LVLH坐标系的转
换矩阵, 03表示3× 3的零阵.
最后结合式(5)和式(7),得到航天器相对轨道与

姿态相互耦合的6DOF模型为

Mi(·)i + Ci(·)ṗi + gi(·) + Γi = Πiufi, (8)

其中Πi = BiBaiBbi.

注注注 3 姿态转换矩阵ALB将航天器的相对轨道控制与

姿态相互耦合在一起, 即耦合由轨道推力器的控制输入引起.

2.3 切切切 比比比 雪雪雪 夫夫夫 神神神 经经经 网网网 络络络 (Chebyshev neural
network (CNN))
本文的神经网络结构采用基于Chebyshev多项

式的单层Chebyshev神经网络,其函数连接网络由
一组正交的Chebyshev多项式组成, 此多项式可由
下述两项递推公式给出[20]:

Ti+1(x) = 2xTi(x)− Ti−1(x), T0(x) = 1, (9)

其中: x ∈ R, T1(x)有多种形式,本文中选择T1(x)
= x.定义X = [x1 x2 · · · xm]T ∈ Rm×1,则Che-
byshev多项式为

ϑ(X) = [1 T1(x1) · · · Tn(x1) · · ·
T1(xm) · · · Tn(xm)]T, (10)

其中: Ti(xj)(i = 1, · · · , n, j = 1, · · · ,m)代表一组

Chebyshev多项式, n为Chebyshev多项式的阶,
ϑ(X) ∈ R(nm+1)×1称之为Chebyshev多项式的基
函数.
基于CNN的逼近特性,任一连续的非线性函数

fN(X) ∈ Rn×1都可由CNN逼近,即
fN(X) = W ∗Tϑ(X) + εf , (11)

其中: W ∗ ∈ R(nm+1)×n为CNN的最优权重矩阵, εf

∈ Rn×1为CNN的逼近误差.
切比雪夫神经网络逼近的结构图如图3所示.

图 3 CNN结构图
Fig. 3 Structure of Chebyshev neural networks

2.4 定定定义义义及及及假假假设设设(Definitions and hypothesis)
定定定义义义 1[30] L2干扰抑制问题指的是设计控制

输入u,使得系统的增益尽可能小,同时保证干扰为
零时闭环系统渐近稳定,可等价为求解一个基于
Lyapunov稳定性理论的耗散不等式问题,即

JR = V̇ − 1
2
(γ2‖d‖2 − ‖z‖2) 6 0, (12)

其中: γ称为干扰抑制水平因子, d表示系统的干扰

信号, z表示系统的评价信号.



1090 控 制 理 论 与 应 用 第 30卷

引引引理理理 2 设V (x, t)是任意给定的连续时间系统
的Lyapunov函数,若V (x, t)满足V̇ (x, t) 6 −γV (x,

t) + C,其中γ, C为正常数,则系统是全局一致最终
有界稳定的.

定定定义义义 2[31] 矩阵A的Frobenius范数定义为

‖A‖2
F =

∑
ij
|aij |2 = tr(ATA), (13)

其中tr(·)为矩阵的迹.

对于系统(8),控制律设计基于如下假设条件:

假假假设设设 1 CNN的最优权值矩阵是有界的,即
tr(W ∗TW ∗) 6 WM,其中WM为正常数.

假假假设设设 2 CNN的逼近误差是有界的,即‖εf‖ 6
εN ,其中εN为正常数.

假假假设设设 3 系统的干扰(包括空间环境干扰等)是
有界的, 即‖Γi‖ 6 Γi max,其中Γi max为正常数.

3 多多多航航航天天天器器器轨轨轨道道道交交交会会会及及及姿姿姿态态态指指指向向向一一一致致致的的的分分分

布布布式式式协协协同同同控控控制制制(Orbit rendezvous and atti-
tude common pointing distributed coordinate
control of multiple spacecraft)
本小节中,假定编队队形中有n个跟随航天器和

一个虚拟领航航天器(参考状态的表现形式),且仅
有部分跟随航天器能够获取领航航天器的状态. 控
制目标为在存在环境干扰及未建模动态的情况下设

计仅依赖航天器自身及其相邻航天器信息的分布式

控制律, 使各航天器实现轨道交会且姿态达到一致.
考虑在编队队形中引入虚拟领航航天器, 记领

航航天器为0,则跟随航天器之间以及与领航航天器
之间的通讯拓扑记为图Ḡ. 若跟随航天器可获取领
航航天器的信息,则ai0 > 0,否则ai0 = 0.由于领航
航天器不可获取跟随航天器的信息, 因此a0i = 0.
假定领航航天器到任意跟随航天器都有有向路

径,则图Ḡ具有有向生成树,注意到图Ḡ的Laplacian
矩阵为

L̄ =

[
0 0T

n

−ai0 H

]
, (14)

其中H = L+ diag{a10, · · · , an0}.由引理1及Gers-
gorin圆盘定理可知, H的所有特征值实部均大于

零[19].

根据滑模变量的思想[32],设计如下辅助变量:

ṗri = −α
n∑

j=0
aij(pi − pj), (15a)

si = ṗi−ṗri = ṗi+α
n∑

j=0
aij(pi−pj). (15b)

对式(15b)求导,并代入式(8)中得系统误差动力学
方程为

Mi(·)ṡi + Ci(·)si + Mi(·)p̈ri +

Ci(·)ṗri + gi(·) + Γi = Πiufi. (16)

令fNi(σ̇i,σi,ρi, p̈ri, ṗri) = −Mi(·)p̈ri−Ci(·)ṗri−
gi(·)为系统的非线性项,对于跟随航天器i,采用
CNN来估计fNi(·),则fNi = W ∗T

i ϑi(σ̇i,σi,ρi, p̈ri,

ṗri) + εfi, εfi为非线性函数逼近误差,则式(16)可改
写为

Mi(·)ṡi+Ci(·)si−W ∗T
i ϑi(·)−εfi + Γi =Πiufi.

(17)

令ṡ, s,ϑ(·), εf ,Γ ,uf分别为ṡi, si,ϑi(·), εfi,Γi,ufi

拼成的列向量,定义

M(·) = diag{M1(·), · · · ,Mn(·)},
C(·) = diag{C1(·), · · · , Cn(·)},
W ∗T = diag{W ∗T

1 , · · · ,W ∗T
n },

以及Π = diag{Π1, · · · ,Πn},则式(17)写成向量的
形式为

M(·)ṡ + C(·)s−W ∗Tϑ(·)− εf + Γ = Πuf .

(18)

同理,将式 (15b)写成向量的形式得 s = ṗ +
α(H ⊗ I6)(p− 1n ⊗ p0),定义系统一致性误差向量
为p̄ = p− 1n ⊗ p0,则有

˙̄p = −α(H ⊗ I6)p̄ + s. (19)

注意到由于控制目标为各航天器交会于一固定

点,且姿态指向固定方向,所以有ṗ0 =0,因此 ˙̄p= ṗ.
对第i个航天器给出如下的分布式控制算法及神

经网络权值自学习更新律

ufi = Π†
i [−Kisi − 1

2γ2
si − %(t)ŴT

i ϑi(·)−
[1− %(t)]Φi], (20a)

˙̂
Wi = %(t)ζ[ϑi(·)sT

i − ηŴi], (20b)

式中: Π†
i为矩阵Πi的伪逆,这里选择伪逆解为Π†

i

= ΠT
i (ΠiΠ

T
i )−1, 由于本文中考虑实际的推力器安

装矩阵,所以矩阵Πi的伪逆总存在, Ki为对称正定

矩阵, γ > 0, ζ > 0, η > 0为设计参数, Ŵi为最优

权重矩阵W ∗
i 的估计值.式(20a)中第1项为系统PD

反馈项,第2项为干扰抑制项,第3项为神经网络自
适应项,用来补偿系统的未建模动态和模型不确定
性等系统不确定项,第4项为鲁棒控制项,其中Φi ∈
R6,定义[21]

Φim = κ tan(
6βκsim

ε
), β = 0.2785, (21)

其中: m = 1, 2, · · · , 6, κ满足κ > fM,且ε为任意有

界正常数.其中Φi满足如下条件:
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sT
i Φi > 0,

κ‖si‖ − sT
i Φi 6 ε.

(22)

式(20b)为神经网络自适应学习律, %(t)为神经网络
自适应项和鲁棒控制项的切换因子,其形式由下式
给出:

%(t) =

{
0, ‖ŴT

i ϑi‖ > fM,

1, ‖ŴT
i ϑi‖ 6 fM,

(23)

其中fM为正常数,保证CNN的逼近误差不超过
fM,注意到si,ϑi,Φi都只依赖航天器自身和其相邻

航天器的信息,因此控制律(20)是分布式的.
将控制律(20a)写成向量的形式可得

uf = Π†[−Ks− 1
2γ2

s− %(t)ŴTϑ(·)−
[1− %(t)]Φ], (24)

其中: Π†=diag{Π†
1 , · · · ,Π†

n}, K =diag{K1, · · · ,

Kn}, Ŵ和Φ分别为Ŵi和Φi拼成的列向量.记fN为

fNi拼成的列向量,结合W ∗Tϑ(·)=fN − εf ,将式
(24)代入式(18)得

M(·)ṡ = −Cs−Ks− 1
2γ2

s + %(t)W̃Tϑ(·) +

[%(t)εf−Γ ]+[1− %(t)](fN−Φ), (25)

其中W̃i = W ∗
i − Ŵi为CNN权重逼近误差.

注注注 4 一般而言, CNN对动态未知非线性函数逼近过

程中,在自学习初始时其逼近能力较弱,因此CNN的输出可

能过大而导致控制输出过大, 因此为了保证CNN的输出不超

过fM,本文所设计的分布式自适应控制律采取文献[22]中的

策略来切换CNN控制项和鲁棒控制项Φi,从而保证CNN的

输出不超过fM.

定定定理理理 1 针对多航天器姿态及相对轨道动力学

系统(1)和(3),考虑多航天器6DOF耦合模型 (8), 应
用分布式自适应控制律(20),如果领航航天器到每
个跟随航天器都有有向路径,那么选取适当的控制
参数, 当t →∞时,多航天器系统的一致性误差可
减小到任意小的区域,且误差动力学系统(18)的L2

增益小于γ.

证证证 考虑如下候选Lyapunov函数:

V =
1
2
sTMs +

n∑
i=1

1
2ζ

tr(W̃T
i W̃i). (26)

对上式求导可得

V̇ = sTM ṡ +
1
2
sTṀs +

1
ζ

n∑
i=1

tr(W̃T
i

˙̃Wi). (27)

结 合 式 (20b)和 (25)以 及 性 质 2,注 意 到 ˙̃Wi =
− ˙̂

Wi,进一步

V̇ = −sTKs− 1
2γ2

sTs + %(t)sTW̃Tϑ(·) +

sT[%(t)εf − Γ ] + [1− %(t)]sT(fN −Φ)−

%(t)
n∑

i=1
tr(W̃T

i [ϑi(·)sT
i − ηŴi]) 6

−sTKs− 1
2γ2

sTs + ‖s‖‖%(t)εf − Γ ‖+

nε +
WMnη

2
− %(t)

n∑
i=1

η

2
‖W̃i‖2

F . (28)

上述推导过程用到下述3个式子:

sTW̃Tϑ(·) =

tr(sTW̃Tϑ(·)) = tr(W̃Tϑ(·)sT) =
n∑

i=1
tr(W̃T

i ϑi(·)sT
i ),

tr(W̃T
i Ŵi) = tr(W̃T

i W ∗
i )− tr(W̃T

i W̃i) 6
1
2

tr(W̃T
i W̃i) +

1
2

tr(W ∗T
i W ∗

i )− tr(W̃T
i W̃i) =

1
2

tr(W ∗T
i W ∗

i )− 1
2

tr(W̃T
i W̃i),

sT
i (fNi −Φi) 6 ε(因为‖fNi‖ 6 fM 6 κ).

定义系统的评价信号为z = µs,其中µ为设计的

评价参数,将神经网络逼近误差及外部干扰的差
%(t)εf − Γ看作系统的外部干扰,利用L2干扰抑制

方法对系统加以约束:

JR = V̇ − 1
2
γ2‖%(t)εf − Γ ‖2 +

1
2
‖z‖2 6

−sTKs− 1
2γ2

sTs + ‖s‖‖%(t)εf − Γ ‖+

nε +
WMnη

2
−

n∑
i=1

η

2
‖W̃i‖2

F −
1
2
γ2‖%(t)εf − Γ ‖2 +

1
2
µ2‖s‖2. (29)

注意到

− 1
2γ2

sTs+‖s‖‖%(t)εf−Γ ‖− 1
2
γ2‖%(t)εf−Γ ‖2 =

−1
2
(
1
γ
‖s‖ − γ‖%(t)εf − Γ ‖)2,

化简式(29)得

JR 6 −sTKs + nε +
WMnη

2
−

n∑
i=1

η

2
‖W̃i‖2

F +
1
2
µ2‖s‖2 6

−[λmin(K)− 1
2
µ2]‖s‖2 + C −

n∑
i=1

η

2
‖W̃i‖2

F , (30)

其中: λmin(K)为矩阵K的最小特征值, C = nε +
WMnη

2
.定义集合

Ωs = {s|‖s‖ 6
√√√√

C

λmin(K)− 1
2
µ2

}. (31)
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在Ωs之外, JR严格为负,即使得

V̇ 6 1
2
γ2‖%(t)εf − Γ ‖2 − 1

2
‖z‖2 (32)

成立,由定义1可知,误差系统(18)的L2增益小于γ,
且由式(32)知当‖%(t)εf − Γ ‖ = 0时系统是一致渐
近稳定的;当‖%(t)εf −Γ ‖ 6= 0时,由于‖%(t)εf−Γ ‖
有界,则系统是一致最终有界稳定的,且满足

lim
t→∞ sup ‖s‖ 6

√
2C1/β,

其中:

β = min{ λmin(K)
λmax(M)

, ζη},

C1 =
γ2

2
[%(t)εfN + Γmax]2 + nε +

WMnη

2
.

因此,可以选取足够大的λmin(K)和ζ使得‖s‖减小
到任意小的区域内.

接下来证明‖p̄‖也可以减小到任意小的区域内.

由于H的所有特征值均具有正实部,那么存在
对称正定矩阵Q使得D , QH + HTQ为对称正定

矩阵.考虑如下Lyapunov函数:

V1 = p̄T(Q⊗ I6)p̄. (33)

对上式求导得

V̇1 = ˙̄pT(Q⊗ I6)p̄ + p̄T(Q⊗ I6) ˙̄p 6

−αλmin(D)
λmax(Q)

V1 + 2λmax(Q)‖p̄‖‖s‖ 6

−αλmin(D)
2λmax(Q)

V1+
λ3

max(Q)‖s‖2

αλmin(Q)λmin(D)
, (34)

其中λmin(·), λmax(·)分别表示矩阵的最小、最大特
征值, 且上述推导用到

λmin(Q)‖p̄‖2 6 V1 6 λmax(Q)‖p̄‖2,

求解上式得

V1(t)= V1(0)e−
αλmin(D)

λmax(Q)
t +

4λ4
max(Q)‖s‖2(1−e−

αλmin(D)

λmax(Q)
t)

α2λmin(Q)λ2
min(D)

. (35)

注意到

αλmin(D)
λmax(Q)

> 0且λmin(Q)‖p̄‖2 6 V1,

整理上式得

lim
t→∞ sup ‖p̄‖ =

2λ2
max(Q)‖s‖

αλmin(Q)λmin(D)
. (36)

根据上述分析,可以选取足够大的λmin(K)和
ζ使得‖s‖减小到任意小的区域内.因此,由式(36)可
知,选取足够大的λmin(K), ζ, α可保证一致性误差

‖p̄‖减小到任意小的区域.

注注注 5 由控制器的结构可以看出,对于取足够小的γ,

一般需取较小的λmin(K)来保证控制输入不至于过大,但是

由式(31)可以看出,足够大的λmin(K)可保证足够小的紧集.

因此需要在干扰抑制能力,系统误差和控制输入之间折中处

理,这样既能保证系统的L2增益足够小,又能保证合理的控

制输入,进而保证足够小系统误差.

注注注 6 本节的控制目标不同于仅对单个航天器进行控

制,所设计的控制算法需要邻居航天器的位置、速度、姿态

以及角速度信息来决策跟随航天器自身的行为,共同达到期

望位置及姿态指向.

4 多多多航航航天天天器器器队队队形形形保保保持持持及及及相相相对对对指指指向向向分分分布布布式式式协协协

同同同控控控制制制 (Formation keeping and relative
pointing distributed coordinate control of
multiple spacecrafts)
在某些深空探测任务下,要求各跟随航天器既

要保持特定的队形,又要保证每个跟随航天器在惯
性空间中保持不变的绝对姿态或者邻居航天器间保

持一定的相对姿态,同时也希望各航天器上的硬件
配置尽量简单.因此本节主要针对这一控制任务提
出无需相对速度及角速度测量的分布式姿态轨道耦

合控制律,使得各跟随航天器保持一定的队形并且
各邻居航天器达到相对指向的要求.

假设各航天器存在期望状态为pd
0, pd

1, pd
2, · · · ,

pd
n,使得pd

ij = pd
i − pd

j ,为了证明的方便,这里引入
领航航天器的期望状态pd

0,它的取值不影响跟随航
天器的队形及相对指向.

修改辅助变量(15a)如下:

˙̌pri = −α
n∑

j=0
aij(pi − pj − pd

ij). (37)

令p̌i = pi − pd
i , ∀i = 0, 1, 2, · · · , n,代入式(37)得

˙̌pri = −α
n∑

j=0
aij (p̌i − p̌j) , (38)

则分布式滑模面修改为

ši = ṗi + α
n∑

j=0
aij(p̌i − p̌j) =

˙̌pi + α
n∑

j=0
aij(p̌i − p̌j). (39)

注意到pd
i为常值,因此 ˙̌pi = ṗi.

将式(39)求导,并代入式(8)中得系统误差动力
学方程的闭环形式为

Mi(·) ˙̌si + Ci(·)ši + Mi(·)¨̌pri +

Ci(·) ˙̌pri + gi(·) + Γi = Πiufi. (40)

上节设计的CNN自适应函数的输入ϑi(σ̇i,σi,
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ρi, p̈ri, ṗri)中包含p̈ri,显然所提出的控制器中也就
包含了邻居的速度或角速度信息,一般情况下相对
速度或角速度信息比较难于获得或者需要携带测量

设备测量, 这不可避免的增加了航天器的负担.因
此本节中令fNi(σ̇i,σi,ρi, ṗri) = Ci(·) ˙̌pri + gi(·)为
系统中非线性项,对于跟随航天器i,采用CNN来估
计fNi(·),则

fNi = W ∗T
i ϑi(σ̇i,σi,ρi, ṗri) + εfi.

接下来设计的神经网络函数与上节中形式相

同,参数定义也相同,主要的区别就是这里不需要

邻居航天器的相对速度及角速度信息. 因此对第 i

个航天器给出无需相对速度和角速度信息的协同控

制算法及神经网络权值自学习更新率

ufi = Π†
i [−Kiši − 1

2γ2
ši + %(t)ŴT

i ϑi(·) +

[1− %(t)]Φi], (41a)
˙̂

Wi = −%(t)ζ[ϑi(·)šT
i + ηŴi], (41b)

其中各参数如式(20)所定义.

通过上述分析,有如下定理:

定定定理理理 2 针对系统(8),设计不需要邻居航天器

相对速度及角速度信息的分布式耦合协同控制律

(41a)及自适应更新率(41b),使得各航天器保持一定

的队形且姿态达到期望的相对指向.

证证证 由于H的特征值全部具有正实部,因此存

在正定对称阵P使得HTP + PH = Q为对称正定

矩阵.令p̃i = p̌i − p̌0,由于p̌0为常值,因此 ˙̃pi = ˙̌pi,

选取如下Lyapunov函数:

V =
1
2
šTM š +

n∑
i=1

1
2ζ

tr(W̃T
i W̃i) + p̃T(P ⊗ I6)p̃.

(42)

对V沿着式(40)求时间的导数得

V̇ = −šTKš− 1
2γ2

šTš− %(t)šTW̃Tϑ(·)−

sT[%(t)εf + Γ ]− [1− %(t)]šT(fN −Φ) +

%(t)
n∑

i=1
tr(W̃T

i [ϑi(·)šT
i +ηŴi])−šTM ¨̌pr+

˙̃pT(P ⊗ I6)p̃ + p̃T(P ⊗ I6) ˙̃p. (43)

注意到 ˙̃p = š−α(H ⊗ I6)p̃,则式(43)进一步化简得

V̇ 6
−šTKš− 1

2γ2
šTš+

1
2δ1

šTš+
δ1

2
‖%(t)εf +Γ ‖2+

nε +
WMnη

2
− %(t)

n∑
i=1

η

2
‖W̃i‖2

F +

αλmax(M)λmax(H)šTš +
λmax(P )

δ3
šTš +

α2λmax(M)λmax(H2)
2δ2

šTš + δ3λmax(P )p̃Tp̃ +

δ2α
2λmax(M)λmax(H2)

2
p̃Tp̃− αλmin(Q)p̃Tp̃ 6

−∆1š
Tš−∆2p̃

Tp̃−
n∑

i=1

η%(t)
2

tr(W̃T
i W̃i) + ∆3,

(44)

其中:

∆1 =

λmin(K) +
1

2γ2
− 1

2δ1
− αλmax(M)λmax(H)−

α2λmax(M)λmax(H2)
2δ2

− λmax(P )
δ3

,

∆2 = −δ2α
2λmax(M)λmax(H2)

2
−

δ3λmax(P ) + αλmin(Q),

∆3 =
δ1

2
‖%(t)εf + Γ ‖2 + nε +

WMnη

2
.

选取合适的控制参数K, γ, α, ζ, η使得∆1, ∆2

> 0,注意到M为对称正定矩阵,则整理式(43)得

V̇ 6 − ∆1

2λmax(M)
šTM š−

ηζ
n∑

i=1

%(t)
2ζ

tr(W̃T
i W̃i)−

∆2

λmax(P )
p̃T(P ⊗ I6)p̃ + ∆3 6

−∆minV + ∆3, (45)

其中

∆min = min{ ∆1

2λmax(M)
, ηζ,

∆2

λmax(P )
},

由引理2可知系统是全局一致最终有界稳定的.对
式(45)两端积分得

V 6 ∆3

∆min
+ (V (0)− ∆3

∆min
)e−∆mint →

∆3

∆min
, t →∞. (46)

由V的定义式可知,当t →∞时,

‖p̃‖ 6
√

∆3

∆minλmin(P )
. (47)

根据∆3, ∆min定义可知,可以选择足够大的
λmin(K)和ζ使得‖p̃‖减小到任意小的区域.进一步
由p̃的定义可得p̌i → p̌j → p̌0, ∀i, j = 1, 2, · · · , n,
最终由p̌i的定义可知pi − pi → pd

ij , ∀i, j = 1, 2,

· · · , n.因此,定理得证.
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5 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
本小节在MATLAB/Simulink环境下对第3, 4小

节提出的分布式自适应协同控制律进行仿真验

证.考虑6颗航天器的编队飞行, 图4所示为6颗跟随
航天器与领航航天器间的通讯拓扑关系.

图 4 各航天器通讯拓扑图
Fig. 4 Communication topology among spacecraft

假设各跟随航天器的参考轨道为椭圆轨道,其

地球引力常数µ,轨道半长轴ac,偏心率ec,真近点

角θ分别如表1中定义.为简化起见, 给定各航天器

推力器的安装相同,其力臂为dx =0.5 m, dy =0.6 m,

dz = 0.4 m,各航天器的质量相同, 即mi = 10 kg,

i = 1, 2, · · · , 6.各跟随航天器的初始状态数值文中

不再给出.

算算算例例例1(控制算法式(20)) 通过分析与试凑,选

取控制器参数如表1所示,仿真时间选为1000 s, 仿

真结果如图5−11所示.

表 1 仿真参数
Table 1 Simulation parameters

参数名 数 值

J1 = [1 0.1 0.1; 0.1 0.4 0.1; 0.1 0.1 0.9], J2 = [0.8 0.2 0.2; 0.2 1 0.5; 0.2 0.5 1.3],
惯量参数/(kg ·m2) J3 = [1.1 0.3 0.1; 0.3 0.5 0.1; 0.1 0.1 0.8], J4 = [0.9 0.1 0.3; 0.1 1.2 0.4; 0.3 0.4 1.2],

J5 = [1.2 0.2 0.4; 0.2 0.8 0.1; 0.4 0.1 1], J6 = [1.5 0.4 0.3; 0.4 0.9 0.1; 0.3 0.1 2]

参考轨道参数 µ = 3.98645× 1014, ac = 4.224× 107m, ec = 0.1, θ = 20◦

期望姿态与位置 σd = [0.1 0 − 0.1]T, ρd = [100 − 50 25]T m

期望姿态角速度与速度 ωd = 03×1 rad/s, vd = 03×1 m/s

K1 = diag{14, 14, 14, 8, 8, 8}, K2 = diag{10, 10, 10, 8, 8, 8}, K3 = diag{16, 16, 16, 8, 8, 8}
控制器参数 K4 = diag{24, 24, 24, 8, 8, 8}, K5 = diag{12, 12, 12, 8, 8, 8}, K6 = diag{20, 20, 20, 8, 8, 8}

α = diag{8, 8, 8, 0.2, 0.2, 0.2}, ζ = 0.01, η = 100, γ = 0.5, κ = 4, ε = 0.04

切比雪夫多项式阶数 n = 3

权重矩阵初值 W (0) = 028×6

τdi = [0.02 sin(nct) 0.01 cos(2nct) − 0.04 sin(nct)]
T N ·m

环境干扰
Fdi = [0.02 sin(nct) 0.01 cos(2nct) − 0.04 sin(nct)]

T N, i = 1, 2 · · · , 6

不确定项 ∆J = 0.01 sin(nct) kg ·m2, ∆m = 0.1 sin(nct) kg

图5表明各跟随航天器的位置交会于一点(图中
方框所示),图6为各跟随航天器位置矢量随时间的
变化曲线,由此可以看出,各跟随航天器在LVLH坐
标系中各轴向位置大约900 s后收敛到期望点. 图7
为推力器产生的推力变化曲线.图8−10分别为各跟
随航天器的姿态、姿态角速度及控制力矩随时间的

变化曲线,由于航天器的姿态在很短的时间内达到
协同,因此这里只给出了前10 s的仿真曲线.由图可
知,各跟随航天器的姿态均收敛到期望值,且姿态
角速度收敛到零.
图11为CNN逼近误差的模值变化曲线,由曲线

可知,在0.8 s之前, CNN逼近误差曲线中有零值出
现,这表明仿真初始, CNN的逼近误差大于设定的
阀值fM,因此鲁棒控制器和CNN自适应控制器之间
进行切换,在0.8 s之后, CNN逼近误差‖εfi‖逐渐趋

于零.同样这里仅给出前20 s的仿真曲线.

图 5 各航天器位置三维曲线
Fig. 5 Three-dimensional trajectories of in position

of each spacecraft
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图 6 LVLH坐标系中各航天器位置变化曲线
Fig. 6 Changes in position of each spacecraft

in LVLH coordinate frame

图 7 各航天器控制力变化曲线
Fig. 7 Changes in control force of each spacecraft

图 8 各航天器姿态变化曲线
Fig. 8 Changes in attitude of each spacecraft

图 9 各航天器姿态角速度变化曲线
Fig. 9 Changes in attitude angular velocity of each spacecraft

图 10 各航天器控制力矩变化曲线
Fig. 10 Changes in control torque of each spacecraft

图 11 各航天器CNN逼近误差‖εfi‖的变化曲线
Fig. 11 Changes in CNN approximate error ‖εfi‖ of

each spacecraft

由上述仿真结果可知,在存在环境干扰以及未
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建模动态的情形下,控制算法(20a)和CNN自学习
律(20b)能够保证各跟随航天器交会于一点且姿态
指向相同.
算算算例例例 2(控制算法式(41)) 通过分析与试凑,选

取控制器参数如表2所示, 6颗航天器的初始参数以
及质量特性不变,仿真时间选为400 s, 仿真结果如
图12−15所示. 由于篇幅所限,算例2中省略控制力
及控制力矩随时间变化曲线.同样由于相对位置和
相对姿态的收敛速度的差别,绘制曲线过程中给出
了不同时间长度的仿真曲线.

表 2 仿真参数
Table 2 Simulation parameters

参数名 数值

σd21 = [0.01 0.03 − 0.02]T,

σd36 = [−0.03 0.03 0.01]T

σd45 = [0.02 0.03 0.03]T,期望相对姿态与相对位置
ρd21 = [200 0 0]Tm

ρd36 = [100
√

3 0 0]Tm,

ρd45 = [100
√

3 0 0]Tm

期望姿态角速度与速度 ωd = 03×1rad/s, vd = 03×1m/s

ρ1d = [100 0 0]Tm,

ρ2d = [300 0 0]Tm
ρ3d = [0 − 100

√
3 0]Tm,期望位置

ρ4d = [400 − 100
√

3 0]Tm
ρ5d = [100 − 200

√
3 0]Tm,

ρ6d = [300 − 200
√

3 0]Tm

α = diag{3, 3, 3, 0.1, 0.1, 0.1}控制器参数
其他参数与表1所示

由图 12和图 13的航天器三维位置曲线以及在
x-y面上的位置投影曲线可知,各航天器收敛到期望
的位置且各航天器保持期望的相对距离. 图14和
图15说明了各航天器保持一定的相对位置同时保持
期望的相对指向.由以上仿真分析可以看出,在存
在干扰及非线性不确定性的情形下,所设计的无需

相对速度及相对角速度信息的控制算法(41a)及自
适应律(41b)能够使得各航天器保持相对的队形且
具有期望的相对指向.

图 12 各航天器位置三维曲线
Fig. 12 Three-dimensional trajectories of in position

of each spacecraft

图 13 各航天器期望位置在x-y面内的投影
Fig. 13 Desired position projections in x-y plane of

each spacecraft

图 14 航天器21, 36, 45之间的相对位置
Fig. 14 Relative positions of spacecraft 21, 36, 45
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图 15 航天器21, 36, 45之间的相对姿态

Fig. 15 Relative attitudes of spacecraft 21, 36, 45

6 结结结论论论(Conclusions)

本文针对航天器编队飞行控制中的姿态与轨道

耦合控制问题,考虑控制输入耦合的6DOF航天器
运动模型,且存在环境干扰和及未建模动态, 假设
各跟随航天器间的通讯为有向的,在仅有部分跟随
航天器可获取领航航天器状态的情形下,若领航航
天器到每一个跟随航天器都有有向路径, 那么所设
计的分布式自适应协同控制算法保证系统的一致性

误差可减小到任意小的区域内.仿真结果表明本文
提出的分布式自适应算法是有效可行的.未来的研
究工作中将考虑动态拓扑切换及通讯时延等情况.
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