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摘要:基于多智能体系统一致性理论,对模块化航天器相对轨道的分布式一致性问题进行了研究.各模块之间的信息
交互拓扑结构为更具一般性的有向图. 当存在模块质量不确定性的情形下,设计了仅依赖模块自身及其邻近模块信息且
无需模块间相对速度信息的自适应控制算法. 针对模型中存在外部干扰的情形,通过引入带有时变自适应参数的变结构
控制项,实现了对未知上界干扰的补偿,并且证明了闭环系统是渐近稳定的. 此外,本文所设计的算法具有分布式的特
点,不会因为模块数量的增多而增加所提算法的复杂度.最后对6个模块组成的模块化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控制律是有效可行的.
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Adaptive distributed consensus for
relative orbit of modular spacecrafts under a directed graph
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Abstract: The distributed leaderless consensus problem for relative orbit of modular spacecrafts is studied based on the
consensus theory of multi-agent systems. The interaction topology among the modules is a general directed graph. When
all modules are with unknown masses, we propose an adaptive control algorithm based on the information of individual
module and its neighbors, without the need of relative velocity measurements. To compensate with the bounded external
disturbances, we introduce a variable structure control term with an adaptive updating law. The closed-loop system is
proved to be asymptotically stable. Moreover, the proposed control algorithm is totally distributed; its complexity will not
increase when the number of modules becomes greater. Simulation results of a scenario of six modules are conducted to
validate the effectiveness of the proposed control schemes.
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1 引引引言言言(Introduction)
随着航天技术的不断发展,航天任务的要求越来

越高,因此航天器的结构也越来越复杂. 当航天器上
某单一功能失效时,极有可能导致整个航天器系统失
效. 由于单个复杂航天器的造价极其昂贵,这势必造
成极大的损失.为尽量避免这一缺陷,“模块化航天
器”的概念应运而生. 这一概念得到了美国军方的高
度重视,并成为近几年航天领域的研究热点. 模块化
航天器是将单个复杂航天器拆解成若干个具有不同

功能的模块,如有效载荷模块、电源模块、控制模
块、推进模块、测控模块和数管模块等. 将这些功能

模块分别送入各自的空间轨道,构成一组编队飞行的
模块,每个模块执行自己的功能.模块化航天器在功
能上等同于一颗虚拟的大型卫星,其实质是将一个航
天器的质量和故障风险分解到多个功能模块. 相比于
传统的单个大型复杂航天器,模块化航天器具有很多
的优势,如:提高运输能力、能够降低风险以及具有更
高的灵活性.

基于模块化航天器的上述特点以及空间技术的迅

猛发展和空间战略地位的日益提高,模块化航天器的
飞行技术研究引起了世界各航天大国的重视,并可以
在将来有效应用于深空探测、科学实验、对地勘测和
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军事领域等方面. 但与此同时,要将模块化航天器付
诸于实际工程,还有很多关键技术需要解决,主要包
括: 航天器功能模块的分解与无线接口技术、模块间
的无线传输技术、数据信息处理技术以及航天器编队

飞行控制技术. 其中航天器编队飞行技术包括各模块
的相对轨道和姿态的保持与控制,从这一方面来讲与
分布式航天器的编队控制相同.本文主要关注模块化
航天器各模块的相对轨道控制问题.

近年来,国内外许多学者对各种模型下航天器编
队飞行的相对轨道进行了广泛的研究[1–4]. 注意到以
上文献均考虑的是主从式的编队飞行,从星之间没有
信息交互,这种结构可以看作只有两颗航天器的编队
飞行. 模块化航天器作为由多个不同模块组成的系统,
系统中各模块之间通过无线接口相互通讯或者通过

传感获取信息,共同完成整星的任务.因此,与多智能
体系统相似,模块化航天器也具有“个体动态+通
讯/传感拓扑”的特点. 因此,可以采用代数图论的方
法来描述模块成员之间的信息交互关系,不同的拓扑
结构可以方便地用来描述新模块加入或故障模块退

出时模块化航天器不同模块间的拓扑关系.基于多智
能体系统的一致性理论,文献[5–6]在无向图中研究了
航天器编队飞行的相对轨道控制问题.文献[7]将航天
器的相对轨道写成Lagrange的形式,在双向环形拓扑
结构中研究了航天器的编队飞行. 由于编队航天器的
相对轨道可以写成Larange系统的形式,因此关于网
络Lagrange系统协调控制的结果对模块化航天器的编
队控制也有很好的借鉴意义.文献[8]和文献[9]分别
在无向拓扑结构中研究了网络Lagrange系统的分布式
一致性和协调跟踪控制问题.文献[10–12]则在有向图
中对网络Lagrange系统的分布式协调控制问题进行了
研究,包括分布式一致性[11–12]、分布式协调跟

踪[10–11]以及分布式包含控制[12].

本文主要研究模块化航天器中各模块的相对轨道

控制问题.各模块之间通过更具一般性的有向拓扑结
构传递和接收邻近模块的信息,同时考虑模块存在质
量不确定性以及外部干扰的情形,其中由大气阻
力、太阳光压以及J2等高阶非球形摄动引起的外部干

扰是有界的,而且上界未知. 所设计的算法仅用到邻
近模块的信息,因此是分布式的,不会因为模块数量
的增多而增加所提算法的复杂度.此外,算法中无需
用到模块间的相对速度信息,可以大大减小通讯负担.
而当模块间的相对位置信息可以通过自身携带的传

感设备进行测量时,各模块间不需要通讯,因此无需
安装通讯设备,从而减少各模块的制造成本,也可以
避免由通讯引起的时延等问题.与主从式的编队飞
行[1–4]相比,本文引入邻近模块间的相对信息对模块
化航天器的相对轨道进行控制,具有分布式的特点;
与双向环形拓扑[7]和一般的无向拓扑结构相

比[5–6, 8–9],本文中各模块间的拓扑结构为更具一般性
的有向图;与文献[10–12]相比,本文考虑了存在有界
外部干扰的情形,所提出的分布式自适应算法实现了
对上界未知干扰的补偿,而且无需模块间的相对速度
信息.

2 数数数学学学背背背景景景与与与问问问题题题描描描述述述(Mathematic back-
ground and problem statement)

2.1 图图图论论论(Graph theory)
本文利用有向图来描述各模块间的信息交互关系.

关于图论的详细内容读者可参阅相关参考文献[13].
图是由若干给定的顶点及连接两顶点的边所构成的

图形,记为G = (V, E ,A),其中V = {υ1, · · · , υn}为
所有顶点组成的集合, E ⊆ V × V是所有边组成的集
合,A = [aij] ∈ Rn×n是带权的邻接矩阵. 本文中vi表

示航天器模块i. 边(vi, vj) ∈ E表示模块j能够通过测

量或通信获取模块i的信息.邻接矩阵的元素aij如下

定义:当(vj, vi) ∈ E时, aij = 1;否则, aij = 0. 一般
假设顶点与自身没有连通性,即aii = 0. 有向路径是
指有向图中边的一个序列. 如果有向图中任意两个不
同顶点之间都存在有向路径,那么称该有向图是强连
通的. 有向图G的Laplacian矩阵定义为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[14] 如果有向图G是强连通的,那么存在

ξ
4= (ξ1, · · · , ξn)T∈Rn,满足

n∑
i=1

ξi =1, ξi > 0, ∀i =

1, · · · , n,使得 ξTL = 0. 进一步,矩阵B
4= ΞL+

LTΞ ,其中Ξ
4= diag{ξ1, · · · , ξn},是对称半正定的,

其行和为零,且定义如下的常数:

a(L) 4= min
xTξ=0, x 6=0p

xTBx

xTΞx
> 0.

也就是说,对任意满足 ξTx = 0的向量x ∈ Rn,
xTBx > a(L)xTΞx.

2.2 相相相对对对轨轨轨道道道模模模型型型(Model of relative orbit)
首先如下定义参考轨道坐标系(也称为LVLH坐标

系): x轴由地心指向参考点, y轴沿参考点运行的切线

方向, z轴垂直于参考轨道平面,与x轴和y轴形成右手

坐标系.为简单计,本文考虑参考点运行在某近地圆
轨道上,其轨道角速度为ω0 =

√
µe/R3

0,其中µe为万

有引力常数, R0为该圆轨道的半径. 那么LVLH坐标
系中模块i相对参考点的轨道动力学模型可以表示

为[15:p75]

ẍi−2ω0ẏi−ω2
0xi+

µe(R0+xi)
R3

i

− µe

R2
0

=
τoix+τdoix

moi

,

ÿi+2ω0ẋi−ω2
0yi+

µeyi

R3
i

=
τoiy+τdoiy

moi

,
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z̈i +
µezi

R3
i

=
τoiz + τdoiz

moi

,

式中: i = 1, · · · , n, moi为模块i的质量, τoi
4= (τoix,

τoiy, τoiz)T和τdoi
4= (τdoix, τdoiy, τdoiz)T分别为作用

在模块i上的控制力和外部干扰(包括大气阻力以及J2

等高阶地心非球形摄动)在LVLH坐标系中的表示. 在
编队飞行过程中,假设moi为常值,那么存在正常数
m̄,使 得∀i=1, · · · , n, moi < m̄. 定 义pi

4= (xi, yi,

zi)T,那么模块i的相对轨道动力学可以写成

moip̈i + Coiṗi + goi = τoi + τdoi, (1)

式中:

Coi = 2moi




0 − ω0 0
ω0 0 0
0 0 0


 = moiC̄oi,

g0i = moi



−ω2

0x+µe(R0+x)/R3
i−µe/R2

0

−ω2
0y+µey/R3

i

µez/R3
i


 =

moiḡoi,

式中Ri为模块i到地心的距离.

3 分分分布布布式式式一一一致致致性性性算算算法法法设设设计计计(Distributed con-
sensus algorithm design)
在模块化航天器的飞行任务中,各模块由于功能

的不同往往具有不同的质量,而且由于燃料消耗等原
因,各模块的质量并不是精确已知的. 另外,各模块所
携带的测量和传感设备往往具有一定的限制,如传感
距离、测量角度等,这就使得模块i可以获取模块j的

信息,但模块j不一定能获取模块i的信息,这就造成
各模块间的信息交互拓扑结构是有向的. 因此,本节
在存在模块质量不确定性以及外部干扰的情形下,考
虑模块间信息交互拓扑结构为一般的有向图,设计仅
需自身和邻近模块信息的分布式自适应滑模控制算

法,使得各模块达到航天器任务所需要的目标队形.
从数学上讲,就是对系统(1)设计控制算法,使得当t

→∞时, pi − pj → δij , ṗi − ṗj → 03. 这里, δij表示

航天器任务的目标队形,为常数向量.

在提出本文的控制算法之前,假设如下条件成立.

假假假设设设 1 描述各模块间信息交互的有向图G是强
连通的.

假假假设设设 2 各模块受到的外部干扰是有界的,即存
在d̄i使得‖τdoi‖ 6 d̄i,其中d̄i为未知的正常数.

首先设计如下的辅助变量:

ṗri
4= −α

n∑
j=1

aij(pi − pj − δij), (2)

si
4= ṗi − ṗri = ṗi + α

n∑
j=1

aij(pi − pj − δij), (3)

式中α为正常数.

注注注 1 辅助变量si的设计源自于文献[16: p278]中的经

典滑模变量. 由于有向图的Laplacian矩阵不是对称的,因此

难以直接设计Lyapunov函数,从而给系统的稳定性分析带来

了比较大的困难.该辅助变量的设计使得具有参数不确定性

以及有向图中一致性的稳定性分析变得简单. 这一滑模变量

最早用于具有参数不确定性以及有向图中网络Lagrange系统

的协调控制中[10–12]. 注意到文献[10]研究的是存在领航者的

协调跟踪,而本文中没有领航者;此外,文献[10–12]都没有考

虑外部干扰的情形,而且需要用到模块间的相对速度信息.无

需相对速度信息可以带来很大的便利,主要表现在两个方面:

i)模块间的相对位置可以通过测量设备如微波雷达等进行精

确测量,但模块间的相对速度信息一般难以直接进行测量,即

使可以测量往往也带来很大的噪声; ii)虽然各模块能测量自

身的绝对速度信息,那么相对速度信息可以通过相互通讯获

取,但这势必需要各模块安装相应的通讯设备,不仅增加模块

的研制成本,同时也增加的通讯负担.

对系统(1),提出如下的控制算法:

τoi = −kisi + m̂oiφi − d̂isgn si, (4a)
˙̂moi = γis

T
i φi, (4b)

˙̂
di = κi‖si‖1, (4c)

式中: φi
4= C̄oiṗri + ḡoi, ki, γi和κi是正常数.

注注注 2 注意到式(4a)中用到了以下信号: si, m̂oi, φi以

及d̂i. 其中φi为模块i自身的信息,而由式(4b)和式(4c)可知

m̂oi和d̂i仅依赖于信号si. 由si以及aij的定义可知, si仅依赖

模块i自身的信息及其邻近模块j(aij = 1)的信息.综合以上

论述可知,控制算法(4)仅依赖模块i及其邻近模块j(aij = 1)

的信息,因此是分布式的.

在式(4)的作用下,式(1)可以写成如下闭环系统的
形式:

moiṡi + Coisi =− kisi −moip̈ri − m̃oiφi−
d̂isgn si + τdoi, (5)

式中m̃oi
4= moi− m̂oi. 在假设1成立的条件下,由引理

1可知存在ξ
4= (ξ1, · · · , ξn)T ∈ Rn,满足

n∑
i=1

ξi = 1,

ξi > 0, ∀i = 1, · · · , n,使得ξTL = 0.

根据目标队形可行性的相关结果[17],对强连通的
有向图,如果目标队形δij是可行的,那么存在δi, i =
1, · · · , n,使得δi − δj = δij . 定义误差向量p̃i = pi −
δi − p̄i,其中p̄i

4=
n∑

j=1

ξj(pj − δj).

考虑如下Lyapunov函数:

V (t) =
n∑

i=1

[
1
2
mois

T
i si + ξip̃

T
i p̃i +

m̃2
i

2γi

+
d̃2

i

2κi

], (6)

式中: d̃i
4= d̄i − d̂i, d̄i如假设2中定义.对V (t)求导可

得
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V̇ (t) =
n∑

i=1

[mois
T
i ṡi + 2ξip̃

T
i

˙̃pi +
m̃oi

˙̃moi

γi

+
d̃i

˙̃
di

δi

] =

n∑
i=1

[−sT
i Coisi −mois

T
i p̈ri − kis

T
i si − d̂i‖si‖1 +

sT
i τdoi − (d̄i − d̂i)‖si‖1 + 2ξip̃

T
i

˙̃pi] =

(由式(5)(4b)以及式(4c)得)
n∑

i=1

(−kis
T
i si −mois

T
i p̈ri + sT

i τdoi − d̄i‖si‖1) +

n∑
i=1

2ξip̃
T
i

˙̃pi.(因为Coi为反对称矩阵) (7)

记s
4= [sT

1 · · · sT
n ]T, p

4= [pT
1 · · · pT

n ]T, δ
4=

[δT
1 · · · δT

n ]T, p̃
4= [p̃T

1 · · · p̃T
n ]T. 那么

n∑
i=1

2ξip̃
T
i

˙̃pi = p̃T(Ξ ⊗ I3) ˙̃p + ˙̃pT(Ξ ⊗ I3)p̃, (8)

式中: Ξ如引理1中定义所示, ⊗表示Kronecker积.注
意到

˙̃p = ṗ− 1n ⊗ ˙̄p =

ṗ− 1n ⊗ [(ξ ⊗ I3)T(p− δ)] =

ṗ−







ξ1 ξ2 · · · ξn

ξ1 ξ2 · · · ξn

...
...

...
ξ1 ξ2 · · · ξn



⊗ I3




ṗ.

那么可以得到

(Ξ ⊗ I3) ˙̃p =

(Ξ ⊗ I3)ṗ− (Ξ ⊗ I3)[




ξ1 ξ2 · · · ξn

ξ1 ξ2 · · · ξn

...
...

...
ξ1 ξ2 · · · ξn



⊗ I3]ṗ =

(Ξ ⊗ I3)ṗ− [Ξ




ξ1 ξ2 · · · ξn

ξ1 ξ2 · · · ξn

...
...

...
ξ1 ξ2 · · · ξn




]⊗ I3ṗ =

(Ξ ⊗ I3)ṗ− [(ξξT)⊗ I3]ṗ =

[(Ξ − ξξT)⊗ I3]ṗ. (9)

注意到式(3)可以写成如下向量形式:

s = ṗ + α(L ⊗ I3)(p− δ) = ṗ + α(L ⊗ I3)p̃.

将上式代入到式(9),并由Laplacian矩阵的性质ξTL
= 0n可得

(Ξ ⊗ I3) ˙̃p =

[(Ξ − ξξT)⊗ I3][s− α(L ⊗ I3)p̃] =

[(Ξ − ξξT)⊗ I3]s− α[(Ξ − ξξT)L ⊗ I3]p̃ =

[(Ξ − ξξT)⊗ I3]s− α[(ΞL)⊗ I3]p̃. (10)

将式(10)代入式(8)可得
n∑

i=1

2ξip̃
T
i

˙̃pi =− αp̃T[(ΞL+ LTΞ)⊗ I3]p̃+

2p̃T[(Ξ − ξξT)⊗ I3]s.

注意到

(ξT ⊗ I3)p̃i =
n∑

i=1

ξi(pi − δi)− p̄ = 0,

由引理1可知,

p̃T[(ΞL+ LTΞ)⊗ I3]p̃ > a(L)p̃Tp̃,

式中a(L) > 0如引理1中定义所示.

由式(2)和式(3)可知
n∑

i=1

sT
i p̈ri =− αsT(L ⊗ I3)s + α2sT(L2 ⊗ I3)p̃ 6

ασmax(L)sTs + α2σ2
max(L)‖s‖‖p̃‖,

式中σmax(L)为矩阵L的最大奇异值.

另外由假设2以及‖si‖ 6 ‖si‖1可知

sT
i τdoi − d̄i‖si‖1 6 ‖si‖‖τdoi‖ − d̄i‖si‖1 6 0.

那么由式(7)可得

V̇ (t) 6
n∑

i=1

(−kis
T
i si) + αm̄σmax(L)sTs− αa(L)p̃Tp̃+

α2m̄σ2
max(L)‖s‖‖p̃‖+ 2p̃T[(Ξ − ξξT)⊗ I3]s 6

− [kmin − αm̄σmax(L)]‖s‖2 − αa(L)‖p̃‖2+

[2λmax + α2m̄σ2
max(L)]‖s‖‖p̃‖ =

− (kmin − αm̄σmax(L)−
[2λmax + α2m̄σ2

max(L)]2

4αa(L)
)‖s‖2−

(
2λmax + α2m̄σ2

max(L)
2
√

αa(L)
‖s‖ −

√
αa(L)‖p̃‖)2, (11)

式中: kmin
4= min

i
ki, λmax为矩阵Ξ − ξξT的最大特

征值.选取ki使得∀i=1, · · · , n, ki > αm̄σmax(L)+
[2λmax + α2m̄σ2

max(L)]2

4αa(L)
,那么

V̇ (t) 6 0.

至此,笔者提出本文的主要结论.

定定定理理理 1 对系统(1),在存在模块质量不确定性以
及外部干扰的条件下,如果假设1和假设2成立,那么
在控制输入(4)的作用下,其中控制增益ki > αm̄ ·
σmax(L)+

[2λmax+α2m̄σ2
max(L)]2

4αa(L)
,模块化航天器中

各模块的相对轨道将会达到目标队形,即 lim
t→∞

‖pi(t)

− pj(t)− δij‖ = 0, ∀i, j = 1, · · · , n.
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证证证 在假设1和2成立的条件下,考虑如式(6)所示
的Lyapunov函数,如果控制增益 ki >αm̄σmax(L) +
[2λmax+α2m̄σ2

max(L)]2

4αa(L)
,那么由式(11)可知V̇ (t) 6

0. 因此V (t) 6 V (0),那么s, p̃, m̃i, d̃i都是有界的.
由式(3)可知ṗ是有界的,进而由式(2)可知p̈ri是有界

的,由p̃的定义可知 ˙̃p也是有界的. 注意到对近地轨道
可知, C̄oi, ḡoi都是有界的,那么由式(5)可知ṡi也是有

界的. 综合以上论述,可以得到s, p̃, ṡ, ˙̃p ∈ L∞.

因为V̇ (t) 6 0以及V (t) > 0,那么存在V (∞) ∈
(0, V (0))使得 lim

t→∞
V (t) = V (∞). 对式(11)两端积分

可得

(kmin − αm̄σmax(L)−
[2λmax + α2m̄σ2

max(L)]2

4αa(L)
)
w ∞

0
‖s(t)‖2dt+

w ∞
0
(
2λmax+α2m̄σ2

max(L)
2
√

αa(L)
‖s‖−

√
αa(L)‖p̃‖)2dt6

V (0)− V (∞).

那么可得s, p̃ ∈ L2. 因此, s, p̃ ∈ L2

⋂
L∞且ṡ, ˙̃p ∈

L∞. 由Barbalet引理[16:p123]可知, lim
t→∞

‖s(t)‖=0以及

lim
t→∞

‖p̃(t)‖ = 0. 由 p̃的定义可知 lim
t→∞

‖pi(t)− δi −
p̄(t)‖ = 0. 那么显然 lim

t→∞
‖pi(t)− pj(t)− δij‖ = 0,

∀i, j = 1, · · · , n. 证毕.

注注注 3 与文献[11–12]中一致性问题仅要求控制增益为

正常数不同,定理1中要求控制增益ki满足一定的条件,这是

因为本文所提的控制算法没有用到模块间的相对速度信息,

这表明信息的减少增加了对控制量的要求. 这里给出了ki的

一个下界,该下界是由描述各模块间信息交互拓扑关系的有

向图对应的Laplacian矩阵决定,而实际上这是一个全局信息.

但是众所周知, Lyapunov方法只是提供了系统稳定性的一个

充分条件.因此,在实际工程中, ki不一定严格按照定理1中给

出的下界进行取值,可以根据实际情况进行适当的调节. 这

就意味着系统的全局信息是可以不需要的,保证了控制算法

分布式的特点. 另外,注意到在式(4a)中引入了符号函数,这

种不连续的控制算法会引起抖振的发生. 在实际工程中,可

以用双曲正切函数d̂i tanh si代替符号函数.

注注注 4 虽然定理1中描述各模块间的信息交互拓扑结

构为强连通的有向图,但是利用Laplacian的Perron-Frobenius

标准型[18:p154]很容易将定理1的结论推广到具有有向生成树

的有向图.

4 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
为验证本文控制算法的有效性,本节在MATLAB/

Simulink环境下对6个模块组成的模块化航天器的分
布式一致性进行仿真验证. 假设参考点运行在近圆轨
道上,具有如下初始轨道根数:

[a e i Ω ω f ] = [7136.0 km 0.001 60◦ 10◦ 30◦ 0◦],

式中: a为参考轨道的半长轴(km), e为偏心率, i为轨

道倾角, Ω为升交点赤经, ω为近地点幅角, f为初始时

刻的真近点角.

图1为模块化航天器中6个模块间的信息交互拓扑
关系及其对应的Laplacian矩阵,可以看出该拓扑图是
有向强连通的. 各模块在LVLH坐标系中的初始状态
如表1所示.

L =




1 0 0 0 −1 0
−1 2 −1 0 0 0
0 0 1 0 0 −1
0 0 0 1 −1 0
0 0 0 −1 2 −1
0 −1 0 0 0 1




图 1 各模块间的拓扑图及其Laplacian矩阵

Fig. 1 Graph of six modules and its Laplacian matrix

表 1 各模块的初始状态
Table 1 Initial states of the modules

mo1 = m02 = mo3 = 35 kg
质量

mo4 = m05 = mo6 = 40 kg

p1(0) = [150, 100, 300]T m
p2(0) = [150,−100, 300]T m
p3(0) = [−200,−200,−300]T m

相对位置
p4(0) = [−150,−100, 300]T m
p5(0) = [150,−100,−300]T m
p6(0) = [−150, 100,−300]T m

相对速度 ṗi(0) = 0 m/s (i = 1, 2, 3, 4, 5, 6)

模块化航天器的目标队形为: δ15 = (50, 150, 0),
δ21 = (−50, 50, 0), δ23 = (−50, 150, 0), δ36 = (100,

−100, 0), δ45 = (−50, 50, 0), δ54 = (50,−50, 0),
δ56 = (50,−150, 0), δ62 = (−50,−50, 0). 考虑一个
轨道周期下模块化航天器的相对轨道在控制算

法(4)下的变化情况. 在仿真中,外部干扰取为τdoi =
(−1.025 sin t, 6.248 cos t,−2.415)T × 10−4 N.控制
算法(4a)中的符号函数 d̂isgn si被双曲正切函数

d̂i tanh si取代.自适应控制律(4a)中卫星质量的估计
初值取为真值的50%,即m̂oi(0) = 0.5mi,式(4b)中
d̂i(0) = 0. 控制参数取为α = 0.01, ki = 0.02, γi =
10, δi = 0.01. 控制参数的选取主要根据各模块控制
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输入的量级以及相对位置和相对速度曲线的变化进

行适当的调节.

图2表示控制算法(4)作用下各模块的相对位置的
变化曲线,从仿真结果可以看出最终6个模块形成六
边形的目标队形. 图3为各模块相对速度的变化曲线,
结果表明q̇i → 0. 图4为各个卫星所施加的控制输入.
值得注意的是,当各模块达到目标队形之后,仍然有
控制输入来保持该目标队形.

图 2 各模块相对位置的变化曲线

Fig. 2 Relative positions of the six modules

图 3 各模块相对速度的变化曲线

Fig. 3 Relative velocities of the six modules

图 4 各模块的控制输入

Fig. 4 Control input of the six modules

5 结结结论论论(Conclusion)
本文基于一致性理论,在有向图中研究了模块化

航天器相对轨道的分布式一致性问题.研究了模块存
在质量不确定性以及外部干扰具有未知上界的情形.
提出的控制算法仅依赖模块自身及其邻近模块的信

息,且无需邻近模块的相对速度信息,具有分布式的
特点. 在描述模块间信息交互关系的有向图为强连通
的条件下,当控制增益满足一定的条件时,闭环系统
是渐近稳定的. 下一步的工作主要考虑无需模块绝对
速度信息的输出反馈一致性问题.
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