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航天器编队飞行多目标姿态
快速跟踪鲁棒控制
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摘要 :  研究了航天器编队飞行多目标姿态跟踪鲁棒控制问题1 主航天器装有一个快速机动天线

和一个星载相机1 考虑相机对地面目标跟踪,同时考虑天线与从航天器通信的空间任务1 通过引

入角速度约束和姿态角约束,分别推导了相机和天线的参考姿态角、角速度和角加速度1 提出期

望逆系统的概念,将三维空间姿态跟踪问题转化为调节问题, 简化了控制器的设计1 考虑存在参

数摄动和外部干扰力矩的情况,基于期望逆系统和滑模控制,设计了鲁棒姿态跟踪控制器,并利用

Liapunov稳定性理论证明了控制系统的渐近稳定性1 以两航天器编队飞行多目标跟踪为例进行数

值仿真,结果表明所设计的控制器具有良好的鲁棒性和优越的跟踪性能1 
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中图分类号:  V412. 4    文献标识码:  A

符   号

O IX IYIZ I 地心惯性系( ECI) OOX OYOZO 轨道参考坐标系( ORF)

O bXb YbZb 中心体固连坐标系( BCF) OEX EYEZE 地心固连坐标系( ECF)

O aX aYaZa 天线固连坐标系( AUF) OuX uYuZu 支撑臂固连坐标系( BUF)

B 天线相对于 BCF系的转角 rA O a点相对 Ob 点的矢径

8 b 中心体相对于 ECI系的角速度 M 系统的总质量

Xb 中心体相对于ORF 系的角速度 mb 中心体的质量

Xa 天线相对于 BCF系的角速度 md 刚性支撑臂的质量

Xwj 动量轮相对于 BCF系的角速度 ma 天线的质量

QA 天线质心到 O a点的距离 mwj 动量轮的质量

QD 刚性支撑臂质心到 O b点的距离 Jwj 动量轮的转动惯量

QC 系统质心到 O b点的距离 Tb 中心体的控制力矩

Qwj 动量轮质心到 O b点的距离 Ta 天线的控制力矩
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rbd 刚性支撑臂上任一质点相对 Ob 的矢径 rb 中心体上任一质点相对 Ob的矢径

Td 干扰力矩 ra 天线上任一质点相对 Oa的矢径

E 航天器的仰角

角   标

r 参考姿态 ( O) 矢量在 ORF坐标系中的描述

e 姿态误差 ( b) 矢量在 BCF坐标系中的描述

 非方阵的伪逆 ( a) 矢量在 AUF坐标系中的描述

( I) 矢量在 ECI 坐标系中的描述 ( E) 矢量在 ECF坐标系中的描述

引   言

航天器编队飞行是近年来发展的新型航天技术,可广泛应用于移动目标跟踪、区域监视、

通信和海洋研究等领域1 Gramling 等人[ 1]针对美国地球观测卫星一号( EOS-1)和陆地卫星七

号( L-7)的编队飞行任务,提出了适用于编队飞行相对导航的星载导航系统( ONS) 1 DeCou[ 2]针

对编队飞行空间干涉测量问题,提出了 1种轨道位置保持策略,并研究了干涉测量任务所需的

基本编队构形, 给出了两航天器编队位置保持时执行机构的推力需求1 David[ 3]研究了航天器

队形重构的非线性控制技术1 Liu等人[ 4]应用滑模控制技术研究了小推力航天器编队飞行的

轨道控制问题1 航天器编队飞行需要考虑轨道控制和姿态控制1 文献[ 5-6]研究了航天器对

空间移动目标的跟踪控制问题,但该方法对角速度和角加速度的描述是复杂的1 文献[ 7]研究

了航天器对地面目标的跟踪控制问题, 但该方法仅适用于航天器轨道为圆轨道的情况1 文献
[8-10]对航天器编队飞行的单目标姿态跟踪控制问题进行了研究1 然而,对于航天器编队飞

行的多目标跟踪控制问题目前还未见到相关文章发表1 
本文研究了航天器编队飞行多目标姿态跟踪问题1 为完成复杂的空间任务,考虑航天器

进行混合编队的情况,即主航天器为1个带有相机和机动天线的复杂多体卫星, 从航天器为结

构简单的小卫星1 为考察编队飞行多目标跟踪策略的可行性,研究了主航天器相机对地面目

标跟踪,以及机动天线与从航天器通信的情况1 采用视线轴矢量与载荷安装轴重合的方法,推

导了多目标跟踪所需要的参考姿态1 与文献[ 7]不同,这里考虑航天器轨道为椭圆轨道的情

况,研究了带有两旋转自由度附件多体航天器的姿态跟踪问题1 首先推导了相机的参考姿态、
角速度和角加速度, 推导过程中引入了 1个角速度约束(即跟踪过程中角速度矢量与视线轴矢

量( LOS)正交) ,提高了相机的跟踪效率,并有效简化了角速度和角加速度的推导过程1 然后,

通过引入 1个姿态角约束, 推导了天线的参考姿态、角速度和角加速度,这种方法适用于具有

两个旋转自由度的附件对任意移动目标跟踪的情况1 由于星载机动天线的姿态通常相对中心
体来测量,因此中心体的姿态对天线的跟踪性能产生重要影响1 存在模型误差和外部干扰的
情况下,设计鲁棒姿态跟踪控制器保证多目标姿态跟踪性能是很有必要的1 为避免姿态大范
围跟踪可能出现的奇点, 采用四元数描述中心体的姿态1 在快速多目标跟踪期间,多体航天器

的动力学方程是高度非线性的,应用传统鲁棒控制方法处理比较困难1 本文推导了多体航天
器的误差动力学方程,在此基础上提出了期望逆系统( desired inverse system, DIS) 1 DIS 能将三

维空间的姿态跟踪问题转换为姿态调节问题, 从而简化了控制器的设计1 基于 DIS和滑动模
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态控制( SMC) ,设计了鲁棒跟踪控制器,实现了主航天器的多目标姿态跟踪1 
文章剩余部分组织如下: 第1节推导了四元数描述的姿态动力学方程; 第2节分别推导了

星载相机和机动天线的参考姿态角、角速度和角加速度; 在第 3节中,设计了非线性鲁棒跟踪

控制器以实现对参考姿态的跟踪; 在第 4节中,以两航天器编队为例进行了数值仿真1 

1  航天器的姿态动力学方程

为了方便处理姿态大角度机动和跟踪引起的强非线性,通过合并姿态动力学方程与运动学方

程,建立了四元数描述的联合动力学方程1 地心惯性系(ECI)用于确定航天器的轨道1 OOX OYOZO

为轨道参考坐标系( ORF) , 其相对ECI 系以角速度 XOI绕 YO 轴转动, 其中滚动轴 XO 指向航天

器运动方向、俯仰轴 YO垂直于轨道面,偏航轴 ZO指向地心 1 多体航天器主要由中心体、支承
臂和机动天线组成(如图1)1 相机被固定于中心体,天线对称轴为 Za轴,并通过1个万向节与

刚性支撑臂铰接 1 移动天线相对中心体具有两个旋转自由度 1 天线通过 B1(绕 P1 轴) 和

B2(绕 P2 轴)两次转动,可实现任意的期望指向1 本文中黑体表示矢量、张量或矩阵,白体表示

标量1 

图 1 LS、FS和 TG的运动几何关系

主航天器的动力学方程为

M( B) ÛY+ Q( Y, B) = Tc + Td, ( 1)

其中 Y = [ 8 ( b)b  X(a)a ]
T
, B = [ B1  B2]

T
, Tc =

[ T
T
b  T

T
a ]

T
, T

( b)
b = - J

( b)
w j Xwj a

( b)
j 1 Td 是干扰力

矩, M 是广义质量矩阵, Q 为向心力和科氏力项,

具体描述见附录 1 为避免奇异点,采用四元数[ 11]

描述中心刚体姿态 1 选取ORF为参考系,令 q表

示坐标系SCF的姿态四元数,即 q = [ ET  GT] T I

R
4
, E S [ E1  E2  E3]

T I R
3@ 1
, G I R

1@ 1
,其满足

约束: qT q = 11 四元数描述的中心体姿态运动
学方程为:

  8
(b)
b = 2T

- 1ÛE+ AbI X
(I)
OI , ( 2)

其中 AbI = AbOAOI, T S GI + E@ I R3@ 31 AbO和 AOI分别为坐标系 ORF 到坐标系BCF和从坐

标系 ECI到坐标系ORF 的姿态转换矩阵1 上标/ @ 0表示矢量的反对称阵,

  E
@
=

0 - E3 E2

E3 0 - E1

- E2 E1 0

1 

天线运动学方程为

  X(a)a = A auÛB, ( 3)

其中 A au = [ P
( a)
1  P

( a)
2 ] , P

( a)
1 = [ cosB2  0  - sinB2]

T
, P

( a)
2 = [ 0  0  1]

T1 对式( 2)和式( 3)

进行微分,可得

  Û8 (b)b = 2T- 1&E+ f 1( ÛX( I)OI , X( I)OI , X(b)bO , H) , ( 4)

  ÛX(a)a = A auÛB+ f 2( B, ÛB) , ( 5)

其中

  f 1( ÛX( I)OI , X(I)OI , X(b)b , H) = - X( b) @
b AbI X

(I)
OI + AbI ÛX(I)OI ,
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  f 2( B, ÛB) = P
@
2 P1ÛB1ÛB2, H= [ H1  H2  H3]

T1 
最后,将方程( 2) ~ ( 5)代入方程( 1) ,可得四元数描述的动力学方程为

  M( N&X + F) + Q( ÛX , X) = Tc + Td, ( 6)

其中   X = [ ET  BT] T, F(X , ÛB) = [ f
T
1  f T2 ]T , N (X) =

2T- 1 0

0 Aau

1 

在工程中, 由于受到弹性结构、液体燃料和太阳帆板方位变化等因素影响,航天器的参数

存在摄动1 因此,将整个系统惯量矩阵重新描述为

  J
(b)
= J

( b)
0 + $J (b) ,

下标/ 00表示变量的标称值, $J 表示惯量矩阵的摄动部分1 航天器动力学的系数矩阵可分解
为标称和摄动两部分,即

  M( X) = M0( X) + $M( X) , ( 7)

  Q( ÛX , X) = Q0( ÛX , X) + $Q( ÛX , X) 1 ( 8)

将方程( 7)和( 8)代入方程( 6)中,得

  M0( N&X + F) + Q0( ÛX , X) - $ = Tc, ( 9)

这里符号 / $0 表示模型不确定部分和外部干扰,

  $ = Td- $M(N&X + F) - $Q1 

2  多目标跟踪的参考姿态、角速度和角加速度

设 rL、rF和 rT分别为主航天器( LS)、从航天器(FS)和地面目标(TG)的位置矢量,用 LT和

LF分别表示从 LS到TG和从 LS到FS的视线轴( LOS)矢量1 LS、FS 和TG的运动几何关系如

图1所示1 航天器携带的 GPS接收器能够提供的精确位置和速度信息[ 12] , 因此可以计算出任

一时刻 rL、rF、ÛrL、ÛrF、&rL和 &rF的数值1 

2. 1  中心体的参考姿态、角速度和角加速度
设初始时刻坐标系 ORF 和 BCF重合, Zb轴指向天底1 若忽略相机的安装误差,令坐标系

BCF 的 Z b轴为相机的瞄准线,则视线轴 LT的单位矢量在ORF 坐标系中可表示为

  u
(O)
T = L

(O)
T / + LT +, ( 10)

其中 L
(O)
T = AOI( r

(I)
T - r

( I)
L ) , r

(E)
T = AIER E[ cosKNcosKE, cosKNsinKE, sinKN ]

T
, A IE为坐标系ECF

到ECI的坐标转换矩阵, KN 和 KE分别表示目标TG的地心纬度和地心经度, +# +表示矢量的
Euclid范数1 

为了实现对目标的跟踪, 必须控制 Z b轴指向 LT方向1 中心体采用1 ) 2 ) 3( Hr1 ) Hr2 ) Hr3)

次序的Euler 转动实现期望参考姿态, 则

  u
(O)
T = AObu

(b)
T , ( 11)

其中 AOb为坐标系BCF到ORF的坐标转换矩阵, u( b)T = [ 0  0  1] T1 求得期望的参考Euler角

为

  H
r
1 = arctan( u

(O)
Fy / u

(O)
Fz ) ,   (- P/ 2 < H

r
1 < P/ 2) , ( 12)

  Hr2 = arcsin( u ( O)Fx ) ,   (- P/ 2 < Hr2 < P/ 2) , ( 13)

此时不能求出 Hr3, 即期望姿态不能唯一确定1 引入如下约束

  Xrb # uT = 01 ( 14)

由方程( 14) ,可求得
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  ÛHr3 = ( Xr(O)bz cosH1 - Xr( O)by sinH1) cosH21 ( 15)

对式( 15)积分,能够计算 H
r
31 注意,方程(14) 意味着 X

r
b在单位矢量 uT 上的投影为 0, 这将提

高相机的跟踪效率和改善相机的拍摄质量1 另外, 约束方程( 14)将简化参考角速度和角加速

度的推导过程1 
应用约束方程( 14) ,可求参考角速度为

  Xr(O)b = u
(O) @
T Ûu (O)T 1 ( 16)

对方程( 10)微分,可求得

  Ûu (O)T = ÛL(O)T [ I3- u
(O)
T ( u

( O)
T )

T
] / +LT + , ( 17)

其中 ÛL(O)T = ( AOI X
(I)@
EI - X(O) @

OI AOI) r
(I)
T - [ AOIÛr ( I)L - X( O) @

OI AOI r
(I)
L ] , X

(I)
EI = [0  0  Xsid]

T
( Xsid

= P/ 43 082) 为地球自转角速度 1 若跟踪时间较短,则轨道摄动对姿态跟踪的影响可以忽略 1 

根据 Kepler定律,可得航天器的轨道角速度 XOI为 XOI = ( rL @ ÛrL ) \ +rL +21 将式( 17)代入

式( 16) ,可得

  Xr( b)b = AbO u
(O)@
T ÛL (O)T / +LT + , ( 18)

显然,利用航天器GPS接收机得到的信息 rL和 ÛrL,通过方程(18) 能够实时计算 Xrb1 
应用约束方程( 14) ,易求得参考角加速度

  ÛXr(O)
b = u

(O) @
T &u (O)T 1 ( 19)

对式( 17)微分,可得

  &u (O)T = [ I3- u
(O)
T ( u

(O)
T )

T &L (O)T - ( 2Ûu (O)T ( u
( O)
T )

T
+ u

(O)
T ( Ûu( O)T )

T
) ÛL (O)T ] / +LT + , ( 20)

其中

  &L(O)T = &r ( O)T - &r (O)L , ÛXOI = rL @ [ + rL +2&rL - (2rL # ÛrL )ÛrL ] / +rL +4
,

  &r (O)T = [ X( O) @
OI ( X(O) @

OI AOI- AOI X
(I) @
EI ) + ( AOI X

(I) @
EI - X( O) @

OI AOI) X
( I)@
EI -

    ÛX( O) @
OI AOI] r

(I)
T ,

  &r (O)L = AOI&r (I)L - 2 X(O) @
OI AOIÛr ( I)L + ( X( O) @

OI X(O) @
OI - ÛX(O) @

OI ) AOI r
(I)
L 1 

将式( 20)代入式( 19) , 可求得 ÛXr(b)b 为

  ÛXr( b)
b = AbO[ u

(O)@
T &L(O)T - 2( u

( O)
T )

TÛL( O)T X
r(O)
b ] / +LT +1 ( 21)

对于圆轨道的情况, &r (O)L = 0, ÛX( O)OI = 0,则 Xrb和 ÛXrb 的表达式可以进一步简化1 
由于地球的遮挡,航天器对目标的跟踪通常存在一定的可视范围1 这里采用仰角(视线轴

矢量 LT与水平线的夹角) E > 5b为可视条件,即此情况下,星载相机可以跟踪到地面目标1 
2. 2  天线的参考姿态、角速度和角加速度

通过天线 Za轴与视线轴 LF保持一致,可以实现目标跟踪 1 根据 GPS接收机的信息,能

够计算出 L
( I)
F 、ÛL ( I )

F 、&L ( I )
F , 则

  u
(b)
F = L

(b)
F / +LF + , ( 22)

其中 L
( b)
F = AbIL

( I)
F 1 对式( 22)微分,可以求得

  Ûu (b)F = ÛL(b)F ( I3 - u
(b)
F ( u

( b)
F )

T
) / +LF + , ( 23)

  &u (b)F = &L( b)F [ I3- u
(b)
F ( u

( b)
F )

T
] -

    ÛL( b)F [ 2Ûu (b)F ( u
(b)
F )

T
+ u

(b)
F ( Ûu (b)F )

T
] / +LF + , ( 24)

其中

  ÛL(b)F = AbIÛL(I)F - 8 (b) @
b AbIL

(I)
F ,
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  &L(b)F = AbI &L(I)F - 2 8 ( b) @
b AbIÛL (I)F + ( 8 (b) @

b 8 ( b) @
b - Û8 (b)@b ) AbIL

(I)
F 1 

通过 Euler转动(先绕 P1轴转动 Br1,再绕 P2轴转动 Br2) , 天线可以实现期望的参考姿态1 
易求得

  Br1 = arctan(- u (b)Fy / u
( b)
Fz ) , ( 25)

  Br2 = arcsin( u (b)Fx ) , ( 26)

其中 u
(b)
F =

v
[ u

(b)
Fx  u (b)Fy  u (b)Fz ]

T1 对式( 25)和( 26)进行微分,可求得

  ÛBr1 = ( u
(b)
F y Ûu (b)Fz - u

( b)
Fz Ûu ( b)Fy ) [ ( u

(b)
Fy )

2
+ ( u

( b)
Fz )

2
]
- 1
, ( 27)

  ÛBr2 = Ûu (b)Fx [ 1 - ( u
(b)
Fy )

2
]
- 1/ 2

, ( 28)

  &Br1 = [ ( u
(b)
Fy )

2
+ ( u

(b)
Fz )

2
]
- 2 2( u ( b)Fz Ûu ( b)Fz + u

(b)
Fy Ûu (b)Fy ) ( u

(b)
Fz Ûu (b)F y - u

(b)
Fy Ûu ( b)Fz ) +

    [ ( u (b)Fy )
2
+ ( Ûu (b)Fz )

2
] ( u

( b)
Fy &u ( b)Fz - u

(b)
Fz &u (b)Fy ) , ( 29)

  &Br2 = [ 1- ( u (b)Fx )
2
]
- 3/ 2 [ 1 - ( u (b)Fx )

2
]
3&u (b)Fx + u

( b)
Fx ( Ûu ( b)Fx )

2 1 ( 30)

由于仅通过 1~ 2次序 Euler 转动实现姿态跟踪,这种方法适用于两自由度附件的姿态跟踪问

题,且能够实现对任意移动目标跟踪1 

3  控制律的设计

为实现对参考姿态的跟踪,首先推导了航天器误差动力学;然后提出了期望逆系统( DIS)

的概念,并推导了主航天器的 DIS,以降低控制器设计的复杂度; 最后,考虑存在参数摄动和干

扰力矩的情况, 应用 DIS和SMC技术设计了鲁棒控制器1 
3. 1  误差动力学方程

采用误差四元数描述中心刚体相对参考姿态的姿态误差,定义如下:

  Ee = U
rT
q, ( 31)

  G
e
= q

rT
q, ( 32)

其中 U
r S [ T

rT  - E] T I R
4@ 3
, T

r S Gr I + Er@ I R
3@ 31 天线姿态误差被定义如下:

  B
e
= B- B

r1 ( 33)

对式( 31)微分,并利用方程( 2) ,可求得误差四元数描述的中心体姿态运动学方程

  8 (b)b = 2Te- 1ÛEe + A
e Xrb+ AbI X

(I)
OI , ( 34)

其中 A
e是中心体坐标系 BCF 到参考姿态坐标系的坐标转换矩阵1 将式( 33)代入式( 3)中,可

求得天线的误差运动学方程

  X(a)a = A au( ÛBe + ÛBr) 1 ( 35)

对式( 34)和式( 35)微分,可求得

  Û8 (b)b = 2Te- 1&Ee + f
e
1 , ( 36)

  ÛX(a)a = A au&Be + f
e
2 , ( 37)

其中

  f
e
1 = f 1 +

Ee

2Ge2
( X( b)b - A

e Xrb)
T
( X( b)b - A

eXr
b) + A

e ÛXrb- X( b) @
b A

e Xrb,

  f
e
2 = f 2 + A au&Br1 

最后将式( 31)、( 33)、( 36)和式( 37)代到式( 1) , 求得误差动力学方程为

  M( Ne&e + F e) + Q = Tc + Td, ( 38)
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其中 &e = [ &EeT  &BeT ] T, F e = [ f
eT
1  f eT

2 ]
T
, N e =

2T
e- 1

0

0 A au
1 

3. 2  期望逆系统( DIS)

逆系统方法( ISM) [ 13]是 1种处理非线性系统控制问题的常用方法1 对于三维空间的姿态
跟踪控制问题, 姿态误差并不是简单的线性相减, 直接应用 ISM 比较困难1 本节借鉴了 ISM的

思想,提出了期望逆系统的概念( DIS) 1 期望逆系统可以将三维空间的姿态跟踪问题转化为调

节问题,简化了控制器设计1 DIS定义如下:

定义  考虑误差动力学方程( 38) , 忽略参数不确定性和外部干扰力矩, 令系统输入 Tc( t )

到系统输出 e( t ) 的算子为 . r, 即 e = . r. Tc1 若存在另一非线性系统, 其输入 D( t ) 到输出

Tc( t ) 的算子为 .̂
r
, 即

  Tc = .̂ r. D, ( 39)

如果 e的两阶导数&e存在,且 &e 和 .̂ r分别满足 D( t ) = &e ( t ) 和方程(39) , 则称非线性系统 .̂ r为

原系统(9) 的期望逆系统(DIS) 1 一般地, .̂ r 能通过状态反馈实现1 取误差动力学为研究对
象,采用文献[ 13]中的方法可以求得期望逆系统1 

忽略参数不确定性和外部干扰力矩,可求得原系统( 9)的期望逆系统:

  Tc = M0( N eD+ F e) + Q0, ( 40)

其中 D为辅助设计变量1 将式( 40)代入式( 9) ,可得

  &e = D1 ( 41)

为了实现姿态跟踪, 辅助变量 D设计为

  D= k1Ûe + k 2e , ( 42)

其中 e = [ EeT  BeT] T , Ûe = [ ÛEeT  ÛBeT] T, k 1和 k 2为正实数1 将式( 42)代入式( 40) , 求得 ISM控

制器为

  Tc = M0[ N e( k1Ûe + k 2 e) + F e] + Q01 ( 43)

由式( 43)和( 9) ,求得系统闭环方程为

  &e = k1Ûe + k 2 e = 01 ( 44)

方程( 44)表明系统具有良好的跟踪性能1 应用期望逆系统设计控制器,可以成功地将三维空

间的姿态跟踪问题转化为调节问题1 
但是如果存在系统参数摄动或外部干扰,则 ISM 控制器不能保证系统的跟踪性能1 另外,

天线的姿态角 B通常相对中心体测量 1 Br 由中心体和被跟踪目标的状态确定,如果中心体不

能实现高性能姿态快速跟踪,则天线参考姿态 Br 将出现振荡, 这种振荡对天线的跟踪性能影

响很大1 因此, 当存在模型误差和外部干扰力矩的情况下, 如何设计鲁棒跟踪控制器实现良好

的多目标姿态跟踪性能是一个重要课题1 
3. 3  基于 DIS和 SMC自适应鲁棒控制策略

滑模控制( SMC)是一种有效的非线性控制方法1 外部干扰抑制和系统参数鲁棒性是 SMC

的两个重要特性1 SMC已成功应用于许多非线性和线性系统, 如机械臂、航天器[ 14- 17]等1 本

文采用SMC方法设计鲁棒控制器实现多目标姿态跟踪1 

选取如下滑模面: S = Ûe+ Ke ,其中 K=
v
diag( K1, K2, K3, K4, K5) , Ki > 0( i = 1, 2, ,, 5) 1 

通常方程(9) 中的 $是有界的 1 令 �$ =
v
N

eM

- 1
0 $ I R

5@ 1
, G* 为 �$的上界, 则 +�$+ <
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G* 1 G* 通常是未知的,采用下式估计:

  Ĝ
#

= + S + / L, ( 45)

其中 L是自适应增益1 
基于 ISM 方法,自适应鲁棒控制器(ARC)设计为

  Tc = M0[ N e(- KÛe - Ĝsgn( S) ) + F e] + Q01 ( 46)

将方程( 46)代入方程( 9)中,则系统闭环方程为

  &e = KÛe + Ĝsgn( S ) - �$ = 01 ( 47)

3. 4  稳定性分析

选取如下 Liapunov函数:

  V = S
T
S/ 2 + L�G

T
�G/ 21 ( 48)

令估计误差为 �G = Ĝ- G* 1 对式( 48)进行微分, 可得

  ÛV = S
TÛS + L�GT�G

#
= S

T
( &e + KÛe ) + L�G�G

#
1 ( 49)

将方程( 45)和方程( 47)代入到方程( 49)中,则

  ÛV = S
T
(- Ĝsgn( s( t ) ) + �$) + ( Ĝ- G* ) +S + [

    - +S +( G* - +�$+) [ 0,

显然 V 正定, ÛV 负定,根据 Liapunov 稳定性定理, S 渐近收敛于 01 
为了减小颤震的不利影响,通常采用连续的饱和函数来替换方程( 46)中的符号函数1 本

文选取的饱和函数为

  W sat ( S , ; ) =
S/ ; ,    当 + S +2 < ; ,

sgn( S) ,   当 +S +2 \ ; ,

其中 ; > 0为边界层的宽度1 最后,自适应鲁棒控制器形式如下

  Tc = M0[ N e(- KÛe - ĜW sat ( S , ; ) ) + F e] + Q01 ( 50)

4  仿 真结 果

本节通过数值仿真验证, 存在参数不确定和外界干扰力矩情况下,鲁棒控制器(ARC)的有

效性1 仿真以两航天器编队飞行为例, 考虑主航天器同时跟踪从航天器和地面固定目标的情

况1 设航天器的位置和速度能够通过GPS接收器实时测量,主航天器和从航天器的轨道参数

如表 1所示1 地面固定目标位置为: KN = 105b, KE = 40b1 设主航天器惯量的误差为 30%,其

它参数如表2所示1 由大气阻力、太阳光压及其它环境因素引起的干扰力矩为[ 18-19] :

  Td =

4 @ 10
- 6
+ 2 @ 10

- 5
sin( nt ) + v1

6 @ 10- 6 + 3 @ 10- 5sin( nt ) + v2

3 @ 10- 6 + 3 @ 10- 5sin( nt ) + v3

2 @ 10- 6 + 2 @ 10- 5sin( nt ) + v4

1 @ 10
- 6
+ 1 @ 10

- 5
sin( nt ) + v5

1 @ 10- 6 + 1 @ 10- 5sin( nt ) + v6

,

其中 n是轨道的平均速率, n = 0. 001 rad/ s1 v i为Gauss白噪声, 其均值和方差分别为 mvi = 0,

R2i = 5 @ 10- 6 ( i = 1, ,, 6)1 自适应鲁棒控制器的参数为: L = 1 200, ; = 0. 01, K =

diag( [ 0115, 0115, 0. 15, 0. 13, 0. 13] )1 
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表 1 轨道参数

航天器 S pc 半长轴 a s/ km 偏心率 es 轨道倾角 i s / (b) 升交点赤经 8 s / (b) 近地点辐角 Xs/ (b) 平近点角 M s / (b)

LS 7 178. 1 0. 05 98. 6 105 224. 338 0

FS 7 178. 1 0. 06 99. 6 106 226. 338 0

    图 2  相机的参考姿态     图 3  天线的参考姿态

  图 4 H1 局部放大图( 2 450 s~ 2 700 s)     图 5 H2 局部放大图( 2 450 s~ 2 750 s)

 图 6 H3局部放大图( 2 400 s~ 3 200 s)     图 7 B1局部放大图( 2 475 s~ 2 760 s)

  表 2 航天器的物理参数

参数 数值 参数 数值 参数 数值

mb/ kg 800 J b/ (kg #m2) diag( 800, 800, 800) QD/ m 2. 5

m a/ kg 50 J a/ ( kg #m2) diag( 53. 1, 53. 1, 50) QA/ m 0. 25

md/ kg 20 J bd/ ( kg #m2) diag( 10, 155, 155) mwj / kg 15

rA/ m 4. 0 Jw j / ( kg #m2) diag( 7. 5, 7. 5, 15) Qwj / m 0. 5

  当主航天器仰角 E [ 5b时, 星载相机视线轴 Zb指向天底;当 E > 5b时,星载相机指向地
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图 8  B2 局部放大图( 2 480 s~ 2 880 s)

面目标1 若设初始时刻相机指向天底, 采取 1 ) 2 ) 3

Euler转动(滚动 ) 俯仰 ) 偏航) ,则主航天器的参考姿态

可由式( 12)、( 13)和( 15)计算,仿真结果如图 2所示1 天
线的参考姿态可由式( 25)和( 26)计算, 仿真结果如图 3

所示1 为了比较控制器对参数不确定性和外部干扰力
矩的鲁棒性,分别对 ISM控制器(方程( 43) )和 ARC 控

制器(方程( 50) )进行仿真1 图 4~ 图 6为中心体姿态

跟踪局部放大图1 中心体进行姿态机动, 相机从天底

指向目标; 跟踪结束前中心体姿态再次机动, 相机指

向天底为下一次跟踪做好准备1 从两种控制方法的仿
真结果来看, ARC控制器具有更快的响应速度, 对参数摄动和外部干扰力矩具有更好的鲁棒

性1 图 7、图 8为 ARC控制器作用下天线跟踪局部放大图1 在理想测量情况下, 当航天器进入

稳定跟踪模式中,相机跟踪误差小于0. 004b,天线姿态跟踪误差小于 0. 04b,能够满足期望的性
能指标和主从航天器之间的通信需求1 

5  结   论

本文研究了航天器编队飞行多目标姿态跟踪控制问题1 主要结果如下: 1) 通过引入 1个

角速度约束,提出1种参考姿态推导方法1 由于跟踪期间 Xr
b 在视线轴上投影为 0, 该方法不

仅简化了中心体角速度和角加速度的推导过程, 同时提高了相机的跟踪效率; 2) 通过引入 1

个姿态角约束, 推导天线的参考姿态,该方法适用于两自由度附件的姿态跟踪问题, 且可以实

现对任意移动目标的跟踪; 3) 提出期望逆系统的概念,将三维空间的姿态跟踪问题转化为调

节问题,简化了控制器的设计; 4) 考虑参数不确定性和干扰力矩,基于 DIS和 SMC设计鲁棒姿

态跟踪控制器, 并应用Liapunov稳定性理论证明控制系统的渐近稳定性1 仿真结果表明, 存在

惯量参数摄动和外部干扰力矩的情况下,鲁棒控制器ARC具有良好的鲁棒性和优越的跟踪性

能1 控制器采用分步设计策略,可应用于更复杂的对象,且参数选择具有很大的灵活性, 易于

工程实现1 

附   录

  M =
J ( b)C J* ( b)BA A ba

J* ( b)AB AbaJ
* ( a)
a

I R6@6 , Q =
Q ( b)Ir + Q ( b)Dr

Q ( b)Iar + Q ( b)Dar

I R6@1 , Aba =

C2 0 S 2

S1S2 C1 - S1C1

- C1S 2 S1 C1C2

,

  Q( b)Ir = 8 ( b) @b [ J ( b) 8 (b)b + ( J ( b)BA + A ba J
( a)
a Aab ) AbaX

( a)
a + JwjXwja

( b)
j ] +

    AbaX
( a) @
a Aab[ ( J

( b)
BA + AbaJ

( a)
a A ab) ( 8

( b)
b + A ba X

( a)
a ) ] +

    ( J ( b)BA + Aba J
( a)
a A ab) ( 8

( b) @
b AbaX

( a)
a ) + ( AbaX

( a) @
a Sa)

@ [ ( 8 (b)b + AbaX
( a)
a )

@ r ( b)A ] +

    ( 8 ( b) @b AbaSa)
@ ( AbaX

( a) @
a A abr

( b)
A ) ,

  Q( b)Iar = AbaJ
( a)
a A ab( 8

( b) @
b + AbaX

( a)
a ) + 8 ( b) @

b J ( b)AB 8
( b)
b + ( 8 ( b) @b r ( b)A )

@ ( 8 ( b) @b AbaS
( a)
a ) +

    ( 8 ( b)b + AbaX
( a)
a )

@ Aba J
( a)
a Aab( 8

( b)
b + Aba X

( a)
a ) ,

  Q( b)Dr = - Q( b) @C m[ (2 8 ( b)b + A baX
( a)
a )

@ ( K1�X
( a)
a Q( a)A ) + 8 ( b) @b ( 8 ( b) @

b Q( b)C ) ] ,

  Q( b)Dar = - AbaQ
( a) @
A Aabma[ ( 2 8

( b)
b + A baX

( a)
a )

@ ( K1 X
( a) @
a Q( a)A ) + 8 ( b) @b ( 8 ( b) @b Q( b)C ) ] ,

  J ( b)C = J ( b) - m( Q(b) @C ) TQ( b) @C , J* ( a)a = J ( a)a - K1ma( Q
( a) @
A ) TQ( a) @A ,
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  J * ( b)
BA = ( ( r ( b) @A ) T - ( Q( b) @C ) T) AbaS

( a) @
a A ab+ AbaJ

( b)
a Aab ,

  J * ( b)
AB = Aba( S

( a) @
a ) TAab ( r

( b) @
A - Q( b) @

C ) + AbaJ
( a)
a Aab,

其中

  J = Jb+ Jbd+ JA+ Ja+ J BA+ JAB+ 6
4

j= 1

Jbwj , S i =
v sin( Bi) , Ci =

v cos( Bi ) ,

  J b = QV
b

( rb# rbE - rbrb) dm , Jbd = QV
d

rbd# rbdE - rbdrbd, JA = ma[ ( rA# rA) E - rA rA] ,

  J a = QV
a

( ra# raE - rar a) dm, JBA = QV
a

( rA # raE - rarA) dm, JAB = QV
a

( rA # raE - rA ra)dm,

  J bwj = mwj ( Qwj # QwjE - Qwj Qwj) + Jwj , S = Sb+ S a+ S bd + ma rA+ 6
4

j = 1

mwj Qwj ,

  Sb = QV
b

rbdm = mbQB, S a = QV
a

radm = maQA, S bd = QV
d

rbddm = mdQD ,

  QC = K1 ( rA+ QA) + K2QD+ 6
4

j= 1

K3Qwj , K1 =
m a

m
, K2 =

md

m
, K3 =

mwj

m
,

  m = mb+ m d+ m a+ 6
4

j = 1

mwj1 
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Robust Attitude Control for Rapid Multi-Target

Tracking in Spacecraft Formation Flying

YUAN Chang-qing,  LI Jun-feng,  WANG Tian- shu,  BAOYIN He-xi

( School of Aerospace , Tsinghua Univer sity , Beijing 100084, P . R . Chin a )

Abstract: A robust attitude tracking control scheme for spacecraft formation flying is presented. The

leader spacecraft with a rapid mobile antenna and a camera was modeled. While the camera is tracking

the ground target, the antenna is tracking the follower spacecraft. By an angular velocity constraint

and an angular constraint, two methods were proposed to compute the reference attitude profiles of

the camera and antenna, respectively. To simplify the control design problem, the desired inverse sys-

tem (DIS) , which can convert the attitude tracking problem of 3D space into the regulator problem,

was derived. Based on DIS and sliding mode control ( SMC), a robust attitude tracking controller was

developed in the presence of mass parameter uncertainties and external disturbance. By Liapunov sta-

bility theory, the closed loop system stability can be achieved. The numerical simulations show that

the proposed robust control scheme exhibits significant advantages for the mult-i target attitude track-

ing of a two-spacecraft formation.
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