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摘要:针对具有参数不确定性、外部扰动和预设性能需求的航天器编队约定时间姿轨耦合控制问题,本文基于预
设性能控制方法提出了一种低复杂度的约定时间编队姿轨耦合协同控制器,使得航天器在设定时间内形成编队,且
编队误差满足预设的各种性能指标.首先,通过结合有限时间稳定概念引入一种约定时间性能函数,其系统稳定时
间可以由使用者任意设定;然后,把约定时间性能函数与预设性能控制方法结合起来,提出了不依赖航天器质量和
转动惯量等信息的约定时间编队协同控制器,保证了编队状态量的收敛性能和收敛时间,并使用李雅普诺夫理论证
明了其稳定性. 最后,通过仿真验证了该控制方案的有效性.
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Abstract: This paper addresses the problem of appointed-time attitude and orbit coupled control for distributed space-
craft formation with parameter uncertainties, external disturbances and requirements of prescribed performance. A low
complexity cooperative controller was proposed based on the prescribed performance control method, which realized the
spacecraft formation flying within the set time and the formation errors met the preset performance indexes. Firstly, an
appointed-time performance function that can arbitrarily set the stability time of the system is introduced by using the
concept of finite time stability. Secondly, by combining the appointed-time performance function with the prescribed per-
formance control method, a appointed-time cooperative controller is designed to ensure the transient performance and the
steady performance and finite-time stability of spacecraft formation control system. And the controller is independent of
spacecraft mass and moment of inertia. Finally, the Lyapunov stability theorem is applied to prove the stability of the
control system, and numerical simulation results show the effectiveness of the control law.
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1 引引引言言言

随着航天技术的迅速发展,航天器协同工作逐渐
成为了研究热点. 航天器协同工作的重要组成部
分—–航天器编队飞行,也随之受到了越来越多学者
的关注,并取得了丰富的成果.文献[1]基于一致性理

论提出了一种控制策略,解决了一主多从卫星编队结
构的姿轨耦合协同控制问题.文献[2]研究了具有避免
碰撞约束的多星快速绕飞与同步逼近旋转目标的问

题.文献[3]研究了带挠性附件的服务航天器在近距离
逼近失控目标航天器时的控制问题.文献[4]使用快速
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积分终端滑模控制方法解决了受外界干扰和参数不

确定性影响的航天器编队飞行问题,并且不会产生震
颤现象.文献[5]同样考虑了存在环境扰动时航天器姿
轨耦合编队飞行问题,其使用径向基函数 (radial basis
function, RBF)神经网络设计自适应控制器来抵抗环
境扰动.文献[6]结合人工势场函数和误差符号鲁棒积
分方法解决了具有障碍物和外部扰动的航天器编队

控制问题.文献[7]考虑了存在外部干扰时卫星编队队
形重构的最优能量消耗问题.文献[8]使用模型预测控
制方法研究了卫星编队构型保持时的最优能量消耗

问题.

上述文献中所设计的控制器能够完成航天器编队

任务的基本要求,但只能保证航天器编队控制系统的
渐近稳定性. 随着空间任务的日益复杂化,编队收敛
时间逐渐成为一个重要的控制性能指标.而有限时间
控制方法因其能使系统状态在有限时间内收敛的特

点能够很好的解决上述问题.于是文献[9]使用有限时
间控制方法实现在有限时间下具有碰撞避免约束的

卫星编队. 文献[10]使用固定时间控制方法研究了在
具有模型不确定性、外部干扰和控制输入量化的情况

下,如何在有限时间内实现航天器编队飞行的姿轨耦
合跟踪控制问题.文献[9–10]虽然解决了航天器编队
控制系统的有限时间收敛问题,却在控制器设计时引
入了分数阶和符号函数,这增大了控制算法的计算量,
并且容易导致系统震颤. 此外,对于越来越复杂的空
间任务需求,系统的性能指标如超调量、稳态误差、收
敛速度等也变得越来越重要.所以,如何设计控制器
保证航天器编队控制系统有限时间收敛的同时,满足
各种性能指标成为了不得不考虑的问题.

为解决预设收敛速度、稳态误差等性能的非线性

系统跟踪控制问题,希腊学者Bechlioulis和Rovith-
akis[11]在2008年提出了一种预设性能控制(prescrib-
ed performance control, PPC)方法. 目前该方法已经
在诸如机械臂控制[12]、水下航行器轨迹跟踪[13]、航

天器姿态控制[14–17]等领域得到了广泛应用. 赵党军
等人[18]使用PPC方法解决了预设编队性能的航天器
编队队形控制问题,但其设计的控制器比较复杂,且
不是有限时间收敛的. 魏才盛等人[19]研究预设性能控

制方法时发现可以通过设计预设性能函数解决约定

时间(appointed-time)控制问题,即任意设定系统稳定
时间,然后设计控制率使系统在预设的时间内达到稳
定状态并能保证系统的瞬态和稳态性能.这对具有有
限时间稳定和预设性能需求的航天器编队控制器设

计提供了新思路.

此外,预设性能的航天器姿轨耦合控制相关研究
仍然很少,但在某些航天器任务中,如合成孔径雷达,
姿轨耦合影响不容忽视.所以,本文针对具有约定时
间需求且需满足一定性能指标的航天器快速编队控

制问题,考虑姿轨耦合影响,结合预设性能控制方法
设计一种低复杂度且不基于模型的控制器,实现高精
度快速航天器编队. 本文的主要贡献如下:

1)本文通过改进预设性能控制方法提出了一种预
设时间控制器. 文献[12–13, 16–17, 20–24]中的闭环
控制系统都只能做到指数稳定,本文的控制器却可以
在用户设定的时间内使航天器编队控制系统实现稳

定,属于有限时间稳定的范畴.

2)本文设计了一个低复杂度六自由度编队控制
器. 本文通过归一化方法把航天器轨道和姿态变换为
同一数量级,进而使得一个预设性能不等式可以同时
约束轨道编队和姿态编队误差性能,计算量远远小于
文献[22]中的控制器,且不需要航天器的质量和转动
惯量等信息.

3)与传统的航天器编队控制器相比[1–10],本文设
计的控制器能够使航天器编队控制系统满足用户设

定的各种性能指标,包括收敛时间指标.

本文结构如下: 第2部分构建编队航天器的姿轨耦
合动力学模型;第3部分介绍了预设编队性能的控制
器设计方法,并进行稳定性分析;第4部分针对四星编
队姿轨耦合控制进行了仿真验证.

2 航航航天天天器器器模模模型型型及及及相相相关关关引引引理理理

首先定义常用坐标系:参考航天器轨道坐标系
olxlylzl(LVLH(local vertical local horizontal)系):坐标
系原点为航天器编队的虚拟参考点, olxl轴方向表示

由地心指向虚拟参考点的矢径方向; olyl轴指向虚拟
参考点的运动方向,与olxl轴垂直且在虚拟参考点的

轨道平面上; olzl轴与olxl, olyl构成右手坐标系.

地心惯性坐标系oexeyeze(ECI(earth centered iner-
tial)系):坐标系原点为地心. x轴沿地球赤道平面与太
阳黄道平面的交线指向春分点; z轴沿地球自转轴方
向; y轴与x, z轴构成右手坐标系.

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

采用修正罗德里格斯参数MRPs (modified rodri-
gues parameters)描述航天器的姿态,第i颗航天器的

姿态运动学与动力学方程为[25]

M̄iσ̈i+C̄iσ̇i=G−T
i τi+G−T

i τdi,

M̄i=G−T (σi)JiG
−1 (σi) ,

C̄i=−G−TS
(
JiG

−1 (σi) σ̇i

)
G−1 (σi)−

M̄iĠ (σi)G
−1 (σi) ,

Gi=G (σi)=
1

2
(
1− σT

i σi

2
I3 + S (σi)+σiσ

T
i ),

(1)

其中: σi=[σi,1 σi,2 σi,3]
T ∈ R3表示第i个航天器本

体系相对于地心惯性坐标系 (ECI系)的姿态; σi,1,

σi,2, σi,3分别表示航天器i姿态的 3个分量; Ji ∈ R3

表示第i个航天器的转动惯量; S (a)表示叉乘矩阵,如
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式(2)所示; τi,τdi ∈ R3表示作用在第i颗航天器上的

控制力矩和外部干扰力矩.

a = [a1 a2 a3]
T,S (a) =

 0 − a3 a2

a3 0 − a1

−a2 a1 0

 .

(2)

注注注 1 σi在旋转角为±2π时会产生奇异.

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

假设多航天器系统的运行轨道为圆轨道,采用CW
(Clohessy-Wiltshire)方程[26]描述航天器相对运动,则
第i颗卫星相对与星群参考点的相对动力学方程为
miρ̈i+C1iρ̇i +N1iρi = Rlbifbi+Fdi,

C1i=2miθ̇

0 −1 0

1 0 0

0 0 0

, N1i=miθ̇

−3 0 0

0 0 0

0 0 1

,
(3)

其中: mi表示第i个航天器的质量, ρi ∈ R3表示第i个

航天器相对于参考点的位置, θ̇i表示参考点绕地球旋
转的角速度, fbi,Fdi ∈ R3分别表示第i个航天器的控

制力和干扰力, Rlbi=Rle×Rebi ∈ R3×3表示第i个航

天器本体系到参考点的LVLH系的旋转矩阵,其中
Rle,Rebi ∈ R3×3分别表示ECI系到LVLH系的旋转
矩阵和第i个航天器本体系到ECI系的旋转矩阵, Rle

可以通过参考点的位置速度计算得到, Rebi=RT
bei,

而Rbei可以表示为

Rebi = I3 −
4 (1− σT

i σi)

(1 + σT
i σi)

2 S (σi) +

8

(1 + σT
i σi)

2S
2 (σi) . (4)

2.3 位位位置置置归归归一一一化化化的的的航航航天天天器器器姿姿姿轨轨轨耦耦耦合合合动动动力力力学学学模模模型型型

为方便设计预设性能控制器,对位置进行归一化,
使航天器的位置和姿态处于同一数量级. 令状态量
为xi = [σT

i ρ∗T
i ]

T∈R6,其中ρ∗
i =ρi/ρmax. ρmax∈R

表示所有航天器与参考点距离的最大值,是人为设定
的. 联立式(1)和式(3)则可得到欧拉–拉格朗日形式的
第i个航天器的姿轨耦合模型

Miẍi+Ciẋi+Nixi=Biui+di, (5)

其中: ui=[τT
i fT

bi]
T ∈ R6,

di=[(G−T (σi) τdi)
T 1

ρmax

F T
di]

T ∈ R6,

Mi =

[
M̄i 0

0 miI3

]
, Ci =

[
C̄i 0

0 C1i

]
∈ R6×6,

Ni=

[
0 0

0 N1i

]
, B=

G−T (σi) 0

0
Rlb

ρmax

∈R6×6.

引引引理理理 1 [25] Ṁi − 2Ci为反对称矩阵,即对于
∀x ∈ R6,有xT(Ṁi − 2Ci)x = 0.

引引引理理理 2 [25] Mi对称正定,且满足

σmin (Mi)∥x∥2 6 xTMix 6 σmax (Mi)∥x∥2,

∀x ∈ R6. σmin (A) , σmax (A)分别表示矩阵A的特征

值的最小值和最大值.

为简化分析,假设航天器间的通信拓扑图为无向
图. 一个无向图G ∈ (V, E)由节点集V={v1, · · · , vn}
和边集E = V × V组成. 图G的邻接矩阵为A =

[aij] ∈ Rn×n, aij ∈ {0, 1}.顶点vi的邻接点集合为

Ni={j|(vi, vj)∈E}.定义图G的入度为D=diag{D1,

· · · ,Dn}, Di =
∑

j∈Ni

aij ,则图G的拉普拉斯矩阵为

L = D−A ∈ Rn×n.下文中|·|表示绝对值符号, ∥ · ∥
表示向量或矩阵的2–范数.

定定定义义义 1 [27] 考虑系统ẋ = f(x(t)),x(0) = x0,
其中f : L → Rn在包含原点的邻域内连续,若对于所
有x(t0)=x0,都存在ϵ>0和时间T (ϵ,x0)<∞,使得
∥x(t)∥ < ϵ对于∀t > t0 + T都成立,则称非线性系统
的平衡点x = 0是实际有限时间稳定的.

定定定义义义 2 [28] 对于微分方程

ẋ = f (x, t) , x (0) = x0 ∈ Ωx ⊂ Rn, (6)

该方程初值问题的解为x : [0, τmax) → Rn,若不存在
τ > τmax,使得x : [0, τ)→Ωx仍为微分方程的解,则
称解x : [0, τmax) → Rn为微分方程的最大时间解.

引引引理理理 3 [28] 考虑式(6)的初值问题,假设

1) f(x, t)对于x是Lipschitz的;

2) f(x, t)在x ∈ Ωx和t上局部可积;

3) f(x, t)在x ∈ Ωx和t上连续;

则式 (6)存在唯一的最大时间解x : [0, τmax) →
Ωx, τmax ∈ {R+,∞}.

引引引理理理 4 [28] 若式 (6)的最大时间解x : [0,

τmax)→Ωx中τmax<∞,那么对于任意紧集Ω
′

x⊂Ωx,
总是存在一个时间t∗ ∈ [0, τmax),使得x (t∗) /∈ Ω

′

x.

引引引理理理 5 对于∀x, y∈Rn和正定矩阵A∈Rn×n,
都∃λ1, λ2 ∈ R,且λ2 > 0,使得xTAy = λ1x

TAx−
λ2y

TAy, λ1, λ2是关于x和y的函数.

证 构造λ1, λ2为下式:

λ1=

0, xTAx ̸= 0且yTAy = 0,
xTAy + 1

xTAx
, 其他,

λ2=


1

yTAy
, 其他,

0, yTAy ̸= 0且xTAx = 0,

(7)

则必有xTAy = λ1x
TAx− λ2y

TAy. 下面分情况
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讨论:

1) xTAx = 0,yTAy = 0.由于A正定,则有x =

0n,y=0n. 0n表示维度为n的 0向量. 那么有xT×
Ay = λ1x

TAx− λ2y
TAy = 0.

2) xTAx=0,yTAy ̸= 0. 由于xTAx= 0,则有
x = 0n,进而xTAy = 0. 把λ2 = 0代入等式右边可

得λ1x
TAx− λ2y

TAy = 0− 0 = 0,则有xTAy =

λ1x
TAx− λ2y

TAy.

3) xTAx ̸= 0,yTAy=0. 由于yTAy = 0,则有
y = 0n,进而xTAy = 0. 把λ1 = 0代入等式右边可

得λ1x
TAx− λ2y

TAy = 0− 0 = 0,则有xTAy =

λ1x
TAx− λ2y

TAy.

4) xTAx ̸= 0,yTAy ̸= 0. 把λ1 =
xTAy + 1

xTAx
,

λ2=
1

yTAy
代入λ1x

TAx−λ2y
TAy可得λ1x

TAx−

λ2y
TAy = xTAy + 1− 1 = xTAy.

证毕.

引引引理理理 6 (Young不等式[29])对于∀x, y ∈ Rn,都

有|xTy| 6 1

2
∥x∥2 + 1

2
∥y∥2.

2.4 问问问题题题描描描述述述

假设有n颗航天器需要进行编队飞行任务.定义编
队航天器i的状态跟踪误差为x̃i = xi − xd

i ∈ R6,其
中状态xi指的是式 (5)中的状态, xd

i = [
(
σd

i

)T(
ρd
i /ρmax

)T
]T表示第i个航天器的期望状态(其中期望

位置是归一化之后的值).控制目标为在任意设定系
统稳定时间T 的情况下设计协同控制器,使得
lim
t→T

x̃i,j < η, x̃i,j表示第i个航天器的状态跟踪误差

的第j个元素, η为用户设定的稳态误差性能指标.

假假假设设设 1 假设第 i颗航天器的转动惯量Ji和质

量mi的精确值不可知. 外部扰动∥di∥ 6 dmax.

假假假设设设 2 航天器接收到的指令是连续、有界且二

阶可导的,即xd
i , ẋ

d
i , ẍ

d
i存在且已知.

假假假设设设 3 编队中的通信拓扑图是连通的. 则拉普
拉斯矩阵L半正定.

3 控控控制制制器器器设设设计计计

3.1 约约约定定定时时时间间间收收收敛敛敛的的的预预预设设设性性性能能能函函函数数数设设设计计计

对于一般非线性系统跟踪控制问题,根据预设性
能控制理论[11],可通过下述不等式描述期望的跟踪误
差性能:

− v1p (t) < e (t) < v2p (t) ,

v1 =
r + 1

2
+ sgn (e (0))

r − 1

2
∈ R,

v2 =
r + 1

2
+ sgn (e (0))

1− r

2
∈ R,

(8)

其中: e (t) ∈ R表示系统跟踪误差; p (t) ∈ R表示性

能函数; r ∈ [0, 1]是一个常数,可以限制误差的最大
超调量. sgnx为符号函数,

sgnx =

{
1, x > 0,

−1, x < 0.
(9)

图1可以形象的描述式(8). e (0) ∈ R大于0,那么v1 =

r, v2 = 1,于是e (t)被限制在由p (t)和−rp (t)组成的

函数包络内,而这两条函数组成的包络包含了控制系
统的收敛速度、超调量和稳态误差等信息,那么e (t)

的整个响应过程将满足用户设定的性能指标.

0 1 2 3 4 5 6

(0) ( )

( )

( )

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0.0

0.2

0.4

0.6

图 1 预设性能函数变化曲线

Fig. 1 Curves of prescribed performance function

文献[12–13, 16–17, 20–24]中的性能函数均被设
计为指数函数的形式: p (t) = (p0 − p∞) e−αt + p∞,
只有当t → ∞时, p (t) → p∞. 那么指数函数形式的
性能函数显然不能使闭环控制系统在有限时间内收

敛的,因此,为使闭环控制系统实现约定时间收敛,本
文设计性能函数为如下形式:

p (t) =

p0(1−
t

T
)2 + p∞, t < T,

p∞ , t > T,
(10)

式(10)定义的性能函数在t → T时, p (t) → p∞,而T

是由用户自己定义的一个时间参数,用来约束闭环控
制系统的收敛时间,被称为预设时间或约定时间. 可
结合下文的仿真实验进行理解.

注注注 2 下文所有的T均为式(10)中的T . 此外,式(10)中

只需要计算2次幂,计算量远小于文献[12–13, 16–17, 20–24]

中的性能函数.

有限时间稳定[30]的思想是在有限时间内使控制

系统的跟踪误差收敛到0. 但现实中的系统存在各种
各样的限制,比如计算精度、执行机构输出精度、外部
扰动等. 所以产生了实际有限时间稳定的概念,即在
有限时间内使系统收敛到某个包含平衡点的邻域内,
该邻域便是系统稳态误差. 文献[19]定义了约定时间
稳定的概念,即在预设的时间内系统的状态跟踪误差
收敛到设定的误差区域内.此概念可认为是实际有限
时间稳定的一种延申. 对于航天器编队,若设计控制
器使其编队误差被限制在由式(8)组成的性能函数包
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络内,性能函数为式(10),当t → T时,编队误差必收
敛到设定的误差区域(p∞,−rp∞)内,那么便称航天
器编队控制系统实现约定时间收敛.

3.2 预预预设设设性性性能能能控控控制制制器器器设设设计计计

对航天器i的状态跟踪误差x̃i求二阶导可得

Mi
¨̃xi+Ci

˙̃xi+Nix̃i+Miẍ
d
i +Ciẋ

d
i+Nix

d
i=

Biui+di. (11)

定义航天器i的编队误差为

ei = x̃i +
∑

j∈Ni

aij (x̃i − x̃j) ∈ R6, (12)

基于式(8),定义第i个航天器的编队误差性能满足如

下条件:

−v1i,mp (t) < ei,m (t) < v2i,mp (t) ,

m = 1, 2, · · · , 6, (13)

式中的p(t)为式(10)所定义的函数,且有

v1i = [v1i,1 · · · v1i,6]
T
=

r + 1

2
+ sgn(ei(0))

r − 1

2
,

v2i = [v1i,1 · · · v1i,6]
T
=

r + 1

2
+ sgn(ei(0))

1− r

2
.

(14)

通过误差变换把式(13)定义的不等式约束转化为
无约束形式. 定义误差变换函数

ei,m (t) = p (t) f (εi,m) ,

令Λi,m=
ei,m(t)

p(t)
∈R,那么f(εi,m)的逆变换可写为

εi,m = f−1(
ei,m(t)

p(t)
) = f−1(Λi,m), (15)

取f−1(·)为对数函数形式

εi,m = ln(
v2i,m (v1i,m + Λi,m)

v1i,m (v2i,m − Λi,m)
) ∈ R,

m = 1, · · · , 6, (16)

其定义域为

Θ := (−v1i,m, v2i,m) , (17)

观察式 (16)可以发现,若 εi,m有界,那么Λi,m满足

−v1i,m < Λi,m < v2i,m,进而ei,m满足式(13),于是问
题便转化为设计控制器使εi,m有界.

对式(15)微分可得

ε̇i,m = ζi,m (ėi,m (t) + ηei,m (t)) , (18)

其中

0 6 η = − ṗ (t)

p (t)
<

2

T
,

0 < ζi,m =
v1i,m + v2i,m(

v1i,m + Λi,m

) (
v2i,m − Λi,m

) 1

p (t)
.

(19)

引引引理理理 7 [20] ∃µ1, µ2 > 0,使得

|Λi,m| < µ1|εi,m|, |Λi,m|2 < µ2εi,mξi,mΛi,m. (20)

定义εi = [εi,1 · · · εi,6]
T ∈ R6为转换后的编队

误差,其导数为

ε̇i = ξi (ėi + ηei) , (21)

其中ξi=diag{ξi,1, · · · , ξi,6}∈R6×6, diag{·}表示对
角阵. 为实现约定时间编队且尽可能减小计算量,第i

个航天器的控制器设计为

ui = −B−1
i (k1iεi + k2iėi) , (22)

其中k1i, k2i为大于0的常数.

注注注 3 从式(22)可看出控制器中不含任何转动惯量和

质量信息.与传统的有限时间控制方法相比不含分数阶项和

符号函数,所以不会有系统震颤的问题,且计算量较小. 由于

姿轨耦合主要体现在Bi中,所以控制器中的B−1
i 起到解耦作

用, k1iεi + k2iėi类似于PD控制项.

3.3 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

定定定理理理 1 在控制器(22)的作用下,式(13)定义的
性能指标能够在整个时间域上实现,且航天器编队控
制系统中航天器i的编队误差ei将在预设的时间T内

收敛到预设的稳态误差区域内.

证 第1步,证明存在时间区间[0, τmax),在该区
间内εi, ξi能够被定义.根据Λi的定义,有

Λ̇i =
ėip (t)− eiṗ (t)

p2 (t)
= h(Λi, Λ̇i, t), (23)

当初始误差ei (0)满足式(13)所设的性能约束,则定义
的归一化误差初始值Λi (0)满足

Λi(0)∈0i = (−v1i,1, v2i,1)×(−v1i,2, v2i,2)×
(−v1i,3, v2i,3)×(−v1i,4, v2i,4)×
(−v1i,5, v2i,5)×(−v1i,6, v2i,6), (24)

由于航天器状态跟踪误差动力学方程是Lipschitz的,
那么h(Λi, Λ̇i, t)对于Λi是连续、局部可积且Lipschi-
tz的,根据引理3,式(23)存在最大时间解,即存在t ∈
[0, τmax),式(23)的解为Λi : [0, τmax) → 0i. 由 εi, ξi
的定义可知,他们的定义域为0i,于是第1步得证.

第2步,证明在控制器(22)作用下,协同误差ei (t)

在局部时间域t ∈ [0, τmax)内是稳定的. 令

ε=[εT
1 · · · εT

n ]
T,

X̃=
[
x̃T

1 · · · x̃T
n

]T ∈ R6n,

E =
[
eT
1 · · · eT

n

]T ∈ R6n.

根据式(12),则有

E = ((In +L)⊗ I6) X̃ = HX̃, (25)

其中: In表示n× n的单位矩阵, ⊗表示Kronecker乘
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积.由假设3可知, In +L对称且正定.

令Ξ = diag{ ξ1, ξ2, · · · , ξn} ∈ R6n×6n,根据式
(21),则有

ε̇ = Ξ(Ė + ηE). (26)

基于式(11),合并n个航天器的误差动力学方程

M ∗ ¨̃X +C∗ ˙̃X +N ∗X̃ +M ∗Ẍd +

C∗Ẋd +N ∗Xd = B∗U +D, (27)

其中:

M ∗ = diag{M1, · · · ,Mn} ∈ R6n×6n,

C∗ = diag{C1, · · · ,Cn} ∈ R6n×6n

N ∗ = diag{N1, · · · ,Nn} ∈ R6n×6n,

B∗ = diag{B1, · · · ,Bn} ∈ R6n×6n,

Xd =
[
xd

1 · · · xd
n

]T
,

U = [u1 · · · un]
T ∈ R6n,

D = [d1 · · · dn]
T ∈ R6n.

(28)

根据式(22),有

U = −(B∗)
−1
(K1ε+K2Ė), (29)

其中: K1=diag{k11, · · · , k1n}⊗I6,K2 = diag{k21,
· · · , k2n} ⊗ I6. 设李雅普诺夫函数为

V =
1

2
ĖTH−TM ∗H−1Ė +

1

2
εTε,

显然正定. 对V求导,然后代入式(25)–(27)(29),并根
据引理1可得

V̇ = εTΞ(Ė + ηE) +

ĖTH−T(−K1ε−K2Ė −N ∗X̃)−
ĖTH−T(M ∗Ẍd +C∗Ẋd +N ∗Xd −D),

(30)

令∆ = −(M ∗Ẍd +C∗Ẋd +N ∗Xd −D),根据
式(19)和引理6,式(30)变为

V̇ 6
−ĖTH−TK2Ė − ĖT

(
−Ξ +H−TK1

)
ε+

1

2
(∥ − Ė∥2 + ∥H−TN ∗H−1E∥2) +

1

2
(∥Ė∥2 + ∥H−T∆∥2)+

2

T
εTΞE, (31)

假设(−Ξ +H−TK1)正定,由于K1是可以自己设

计的,所以假设成立. 由引理5和引理7可得

V̇ 6 (1− σmin(H
−T)min (K2))Ė

TĖ +

σmax(λ1(−Ξ +H−TK1))Ė
TĖ +

(−λ2σmin(H
−T)min(K1))ε

Tε+

(λ2σmax(Ξ)+
2

T
σmax(Ξ)µ4)ε

Tε+

1

2
σ2
max(H

−TN ∗H−1)µ3ε
Tε+

1

2

∥∥H−T∆
∥∥2
,

(32)

其中: µ3, µ4为大于0的常数; λ1, λ2为关于Ė, ε的函

数,且λ2 > 0. 接下来分两种情况讨论.

1)当λ2 = 0时,以引理5中定义的λ1函数形式作

为下文的λ1,由于λ2 = 0,则有εTε = 0,于是有

V̇ 6
(
1− σmin

(
H−T

)
min (K2)

)
ĖTĖ +

σmax

(
λ1

(
−Ξ +H−TK1

))
∥Ė∥2 +

1

2

∥∥H−T∆
∥∥2
, (33)

由假设1可得
1

2
∥H−T∆∥2 6 ∆max, ∆max > 0,可以

设计K1,K2使

min (K2) >
1 + σmax (λ1 (−Ξ +H−TK1))

σmin (H−T)
,

那么Ė将收敛到某个包含原点的有界区域中.

注注注 4 这种情况只在某个时刻或系统已经稳定时出现,

因为,如果Ė不为0, εTε不会一直为0,那么λ2也不为0.

2)当λ2 ̸= 0时,

V̇ 6
(
1− σmin(H

−T)min (K2)
)
ĖTĖ +

σmax(λ1(−Ξ +H−TK1))Ė
TĖ −

λ2σmin

(
H−T

)
min (K1) ε

Tε+

(λ2σmax (Ξ)+
2

T
σmax (Ξ)µ4)ε

Tε+

1

2
σ2
max

(
H−TN ∗H−1

)
µ3ε

Tε+
1

2

∥∥H−T∆
∥∥2
,

(34)

若设计K1,K2使

1− σmin

(
H−T

)
min (K2) +

σmax

(
λ1

(
−Ξ +H−TK1

))
6

−1

2
βσmax

(
H−TM ∗H−1

)
(35)

和

λ2σmax (Ξ)+
2

T
σmax (Ξ)µ4 −

λ2σmin

(
H−T

)
min (K1) +

1

2
σ2
max

(
H−TN ∗H−1

)
µ3 6 −1

2
β, (36)

其中β为大于0的常数,则有V̇ 6 −βV +∆max.

综上所述,在局部时间域[0, τmax)内, ε, Ė都将收
敛到有界区域内.

由于Λi → εi的映射是一一映射,所以有

Λi ∈ 0′

i ⊂ 0i, ∀t ∈ [0, τmax) , (37)

其中0′

i为紧集且0′

i ̸= 0i, 0i与式(24)中定义的一致.
因此,式 (13)所定义的预设性能能够在局部时间域
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t ∈ [0, τmax)实现.

第 3步,证明局部时间域 t ∈ [0, τmax)中的

τmax → ∞. 若τmax < ∞. 由引理4可知,必存在一个
时间 t∗∈ [0, τmax),使得Λi (t

∗) /∈0′

i,这显然与式(37)
矛盾.

由上述证明可得,式(13)在整个时间域上成立,所
以设计的控制器能够使得编队误差ei在整个时间域上

的响应过程符合预设的性能指标.进而编队系统可以
在有限时间内收敛,且收敛性能满足预设的性能指标.
综上所述,定理1得证. 证毕.

4 仿仿仿真真真结结结果果果与与与分分分析析析

假设有4个航天器接收到一个正方形构型的绕飞
编队任务,所有航天器姿态需指向同一方向,且任务
紧急,需要航天器在85 s内完成任务.其通信拓扑如
图2所示.

1

2

3

4

图 2 航天器通信拓扑图

Fig. 2 Topology of spacecraft communication

假设星群参考点的轨道偏心率为 0,轨道倾角为
30◦,升交点赤经为45◦,轨道半径为Rc = 6678140 m,

则式(3)中θ̇ =
√

µ

R3
c

, µ = 3.9860044× 1014. 编队航

天器的参数如表1所示.

注注注 5 为方便仿真实验的设计,初始姿态直接用MRPs

表示了,省略了MRPs与欧拉角等姿态表示方法的转换过程,

因为这不会影响到验证控制算法的有效性.

设定各航天器与参考点之间的最大距离为

ρmax = 3000 m,根据表1可获得4个航天器的期望状
态、初始位姿及其导数. 假设所有航天器的最大控制
力为 20 N,最大控制力矩为 0.05 Nm. 控制器参数设
计为式(10)中p0 = 1, p∞ = 10−5, T = 85 s,式(13)中
r = 1,式(22)中k1i = 11, k2i = 2000, i = 1, 2, 3, 4.
本文与PD控制器做了对比仿真, PD控制器的参数设
置为kpi = 80, kdi = 460, i = 1, 2, 3, 4. 4个航天器受
到的外部扰动为

Fdi =

10−3 ×

sin(0.1t) + 3cos(0.05t) + 7cos(0.005t)

sin(0.1t) + 3cos(0.05t) + 7cos(0.005t)

sin(0.1t) + 3cos(0.05t) + 7cos(0.005t)

 ,

τdi = 10−3 ×

sin(0.1t) + 3cos(0.05t)

sin(0.1t) + 3cos(0.05t)

sin(0.1t) + 3cos(0.05t)

 ,

i = 1, 2, 3, 4.

表 1 编队航天器参数表
Table 1 Formation spacecraft parameter table

名称 参数值

质量、惯量
mi = 50 kg, i = 1, · · · , 4,

Ji = diag{10, 12, 19} kg ·m2.

初始位置

ρ1(0) = [400 200 0]T m,

ρ2(0) = [200 150 30]T m,

ρ3(0) = [−30 50 90]T m,

ρ4(0) = [10 − 150 − 60]T m.

初始姿态

σ1(0) = [0 0 0]T,

σ2(0) = [0.05 0.1 0.02]T,

σ3(0) = [0.03 0.01 0.04]T,

σ4(0) = [0.3 0.01 0.015]T.

初始速度

ρ̇1(0) = [0 − 0.2 − 0.11]T m/s,

ρ̇2(0) = [0.01 0.1 − 0.3]T m/s,

ρ̇3(0) = [0.01 − 0.2 − 0.05]T m/s,

ρ̇4(0) = [−0.01 0.1 − 0.15]T m/s.

初始角速度 wi(0) = [0 0 0]T rad/s, i = 1, · · · , 4.

期望位置 ρd
i =


80sin(0.01t+

iπ

2
)

80cos(0.01t+
iπ

2
)

80sin(0.01t+
iπ

2
)

 m, i = 1, · · · , 4.

期望姿态 σd
i = [0.2 0.2 0.2]T, i = 1, · · · , 4.

仿真结果如图3–7所示,其中图3给出了两种控制
方法下4个航天器的编队误差ei变化曲线,本文预设
了航天器编队误差ei的超调量(指标为100%)、收敛时
间(85 s)、稳态误差(归一化值: < 10−5). 其中稳态误
差包括姿态编队稳态误差和轨道编队稳态误差,去归
一化之后姿态编队的稳态误差指标为< 10−5,去归一
化之后轨道编队的稳态误差指标为< 0.03m. 从图3
可看出,本文控制器满足设定的所有性能指标,且稳
态误差远远小于10−5,图4给出了本文控制器作用下
去归一化之后的姿态与轨道编队稳态误差,可看出航
天器姿态编队的稳态误差小于6× 10−9,轨道编队的
稳态误差小于2× 10−7 m,这表明本文的控制器可实
现高精度的航天器编队;而从图3可看出PD控制器作
用下闭环控制系统在大约180 s才稳定下来,且稳态误
差为10−4,因此, PD控制器只能使闭环控制系统满足
超调量指标.图5为两种控制方法下各航天器的三轴
控制力矩的对比,可以看到PD方法出现控制输入饱和
的时间更长. 图6为两种控制方法下各航天器的三轴
控制力的对比,与控制力矩一样, PD方法出现控制力
输入饱和的时间也更长,这会使航天器浪费更多的燃
料. 图7为本文控制器作用下编队中各航天器在LV-
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LH系下的运动轨迹,从该图中也可直观的看出航天器
能够最终形成期望的编队构型.
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图 3 两种控制器作用下的编队误差

Fig. 3 Formation error under two controllers
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图 4 PPC控制器作用下姿态与轨道协同误差的稳态性能

Fig. 4 Steady-state performance of attitude and orbital coor-
dination error under the PPC controller
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图 5 两种控制方法下各航天器的三轴控制力矩

Fig. 5 The three-axis control torque of each spacecraft under
the two controller
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图 6 两种控制方法下各航天器的三轴控制力

Fig. 6 The three-axis control force of each spacecraft under
the two controller
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图 7 编队航天器在LVLH系下的运动轨迹

Fig. 7 Trajectory of the formation spacecraft under the LVL-
H coordinate system

5 结结结论论论

针对航天器有限时间编队姿轨耦合协同控制问题,
提出一种低复杂度的约定时间编队姿轨耦合协同控

制器,实现了在设定时间内控制航天器形成编队运动,
经过仿真验证,得到如下结论:

1)所设计的控制器能够使航天器在设定时间内实
现编队任务,且不需要航天器转动惯量和质量等信息.

2)与已有的文献[1–8]相比,本文提出的控制器能
够实现有限时间收敛,而与已有的有限时间控制
器[9–10]相比,本文的控制器不仅计算量小,不会出现
震颤现象,而且能够使航天器编队控制系统响应过程
满足用户设定的暂态和稳态性能.

综上,本文所设计的控制器计算复杂度低,控制精
度高,并且能够使航天器编队系统误差在指定时间内
收敛到设定的稳态区域内,具有一定的理论与应用价
值.
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