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航天器绕飞逼近翻滚目标运动再现的姿轨控制

孙施浩，贾英民
（北京航空航天大学 第七研究室，北京 １００１９１）

摘　 要：为了研究地面试验环境下实现航天器捕获失控翻滚目标运动再现的姿轨控制问题，首先，建立了适用于实

验验证的六自由度姿轨联合相似模型，可满足实验场地大小、机构速度和运行时间等约束；其次，基于多项式函数设

计了有限时间收敛且动态性能良好的绕飞逼近参考轨迹，并利用反步法给出了姿轨联合控制律，证明了相似闭环系

统的稳定性。 通过仿真算例说明了基于运动再现的姿轨控制方法是有效的。
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　 　 针对空间失控失效航天器进行在轨营救与维修

是当前航天领域的一个重要发展方向［１－２］。 失控目

标在空间中处于自由运行的状态，其对接端口随本体

一起在空间中运动，位置时刻都在发生变化，使得传

统的姿态轨道独立控制不能适应快速姿轨机动的要

求［３－４］。 为此，国内外学者开展了大量航天器姿轨联

合控制问题的研究，如 Ｓｅｇａｌ［５］ 研究了航天器姿态动

态对轨道运动的影响，指出建立耦合的动力学模型可

以提高基于视觉的相对位姿控制精度；Ｌｉａｏ［６］研究了

追踪器本体坐标系下航天器姿轨一体化控制律设计

问题，建立了考虑推进器配置的姿轨动力学模型，并
设计了非线性鲁棒一体化控制律；Ｓｈａｎ［７］设计了一种

自适应同步控制策略，提出了基于交叉耦合概念的六

自由度航天器编队飞行控制方法；Ｚｈａｎｇ［８］ 建立了追

踪航天器本体坐标系下六自由度模型，采用自适应反

步法设计了姿轨联合控制器等。



航天器的控制系统需要具有高可靠性和高精

度，为了降低任务风险，顺利完成航天任务，航天器

控制技术必须在地面得到充分的实验验证［９－１１］。 依

托数学模型解算与物理反馈结合，驱动模拟器在地

面试验环境中再现航天器空间运动控制过程的验证

仿真方法，是置信水平较高的一种仿真方法，相关的

试验系统有德国宇航局的 ＥＰＯＳ 交会对接仿真系

统［１２］和中国空间技术研究院的九自由度验证系

统［１３］等。 但是由于实验场地大小、机构速度、运行

时间等方面的约束，文献［５－８］中给出的各类控制

方法无法在地面实验环境中进行验证。
相似理论是解决航天器姿轨系统先进控制方法

与实验验证在场地大小、机构速度、运行时间等方面

矛盾的一个有力工具。 通过相似三定理［１４］建立仿真

模型系统与航天器姿轨原型系统间的相似性准则，得
到不同比例约束下的航天器姿轨相似动力学模型，并
以此设计控制器，可以解决复杂姿轨控制策略地面验

证的问题。 国内外学者对此也开展了部分研究工作，
如意大利都灵理工大学［１５］ 为设计开发交会对接的

ＧＮＣ 系统算法，运用尺度缩比方法通过地面气浮试

验台仿真了从近程导引到最后对接过程的运动情况；
何兆伟等［１６］针对水浮仿真系统验证航天器二体运动

控制过程提出了相似性分析方法；孙施浩等［１７］ 基于

相似理论、长度量纲分解和绝对运动等效代换方法提

出了一种可实现空间合作目标运动再现的相似性试

验设计方法。 然而针对航天器绕飞逼近翻滚目标运

动再现的姿轨控制问题，应用相似理论设计相应控制

器的应用和研究工作至今还未见到。
本文首先介绍适用于绕飞逼近翻滚目标运动再

现的地面仿真验证系统，然后在追踪器本体坐标系

下建立了航天器交会对接相对运动的六自由度姿轨

联合模型，并应用相似理论将其转换为可适用于实

验验证的缩比相似动力学模型，在此基础上，设计反

步控制器，使其跟踪用多项式函数设计的参考轨迹，
在有限时间内对翻滚目标实现绕飞逼近对接。

１　 运动再现系统

为了在地面实验室空间内验证航天器姿轨控制

方案、星载计算机性能以及测量敏感器量测可信度

等任务，需要在地面再现航天器在空间中的轨道姿

态真实运动。 采用动力学计算与运动学等效思

想［１８］设计的仿真实验，是通过实时计算航天器的姿

轨动力学模型得到航天器空间中的轨道姿态运动，
然后由模拟器运动机构跟踪计算出的轨迹，再现航

天器空间的运动。

　 　 图 １ 是文献［２０］中提出的航天器全方位交会

地面验证系统，具有 ９ 个运动自由度，包含 ２ 个三轴

转台，以及垂向、周向、径向运动模块。 其中，中心固

定的三轴转台模拟目标航天器在轨三轴绝对姿态运

动，另外六自由度的运动机构模拟服务航天器在轨

三轴绝对姿态运动和服务航天器与目标航天器在轨

三轴相对位置运动。

图 １　 地面模拟器样机示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｇｒｏｕｎｄ ｍｏｔｉｏｎ ｓｉｍｕｌａｔｏｒ

在这个九自由度运动模拟器中，径向运动范围为

０～１０ ｍ，垂向运动范围为－２～２ ｍ。 而对应服务航天

绕飞逼近翻滚目标任务，启动时两航天器相对距离一

般需要在 １００ ｍ 之外，且速度不易太大，任务时间较

长，因此，地面实验验证中需要应用相似理论方法，对
距离和时间进行缩比处理以满足地面试验需求。

２　 相似动力学模型建立

针对与椭圆轨道上失控翻滚目标航天器的交会

对接任务， 在追踪器本体坐标系下建立六自由度姿

轨联合模型，并经相似变换得到姿轨联合相似动力

学模型，以满足同时高精度控制航天器相对位置姿

态，实现目标逼近。 定义 ３ 个坐标系，如图 ２ 所示。

图 ２　 坐标系示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｓｅｖｅｒａｌ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅｓ

赤道惯性坐标系为 ＯＸＹＺ ，其中 ＯＸＹ 是赤道

面， ＯＸ 从地心指向春分点， ＯＺ 垂直于赤道平面指

向北；追踪器本体坐标系为 ｏｃｘｃｙｃｚｃ ，其中 ｏｃ 是追踪

航天器质心，坐标轴 ｏｃｘｃ、 ｏｃｙｃ 和 ｏｃｚｃ 与航天器惯量
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主轴重合；目标器平动坐标系 ｏｔｉｘｔｉｙｔｉｚｔｉ ， ｏｔｉ 是目标

器质心， ｏｔｉｘｔｉ、 ｏｔｉｙｔｉ 和 ｏｔｉｚｔｉ 与坐标系 ＯＸＹＺ 各轴平

行。 （在仿真试验中，地面惯性坐标系与坐标系

ｏｔｉｘｔｉｙｔｉｚｔｉ 相对应。）
定义在 ＯＸＹＺ 下追踪器的位置矢量 ｒｃ， 目标

器的位置矢量 ｒ ｔ， 追踪器相对目标器的位置矢量

Δｒ ；追踪器本体坐标系相对惯性系姿态四元数

ｑ ｃ、 角速度 ω ｃ ；目标器本体坐标系相对惯性系姿

态四元数 ｑ ｔ、 角速度 ω ｔ。 追踪标器本体坐标系

相对目标器本体坐标系的姿态四元数为 ｑ ｃｔ ＝
ｑ － １
ｔ °ｑ ｃ， ｑｏ、 ｑ ｖ 分别为 ｑ ｃｔ 的标量 和 矢 量 部 分。

（ ） ｃ、 （ ） ｔ 分别表示矢量在追踪器本体和目标器

本体坐标系下的分量列阵。
２．１　 追踪器本体坐标系下航天器相对姿轨模型［１９］

航天器相对轨道动力学方程：
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式中： Ｓ（·） 表示叉乘矩阵。 航天器相对姿态动力学方程：

（Ｉｃ） ｃ

ｄ （ωｃｔ） ｃ

ｄｔ
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式中： Ｌｃｔ（ｑｃｔ）＝ （ｑ２
０ － ｑＴ

ｖ ｑｖ）Ｉ ＋ ｑｖｑＴ
ｖ － ２ｑ０Ｓ（ｑｖ） 是目

标航天器本体坐标系到追踪航天器的旋转矩阵。
航天器相对姿态运动学方程为

ｑ
·
ｏ ＝ － ｑＴ

ｖ （ωｃｔ） ｃ ／ ２

ｑ
·

ｖ ＝ （ｑｏＩ３ ＋ Ｓ（ｑｖ）） （ωｃｔ） ｃ ／ ２
{ （３）

２．２　 姿轨联合相似动力学模型
下文为符号简单，追踪器本体坐标系下的分量

列阵均省略 （） ｃ。
记 ｘ１ ＝ ［Δｒ ｑｖ］ Ｔ 和 ｘ２ ＝ ［ｄΔｒ ／ ｄｔ ω ｃｔ］ Ｔ， 则

联立方程（１）、（２）和（３）有姿轨联合方程：
ｄｘ１

ｄｔ
＝ Λｘ２

Ｍ
ｄｘ２

ｄｔ
＝ － Ｃｘ２ － ｎ ＋ Ｆ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（４）

初始条件： ｘ１（０） ＝ ［Δｒ（０） ｑｖ（０）］ Ｔ，

ｘ２（０） ＝ ［ｄΔｒ（０） ／ ｄｔ ω ｃｔ（０）］ Ｔ。
其中：

Ｍ ＝
ｍｃＩ３ ０３×３

０３×３ Ｉｃ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Λ ＝
Ｉ３ ０３×３

０３×３
１
２
（ｑｏＩ３ ＋ Ｓ（ｑｖ））

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｃ ＝
２ｍｃＳ（ωｃ） ０３×３

０３×３ ＩｃＳ（ωｃ） ＋ Ｓ（ωｃ）Ｉｃ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｆ ＝
Ｆｃ

Ｍｃ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｎ ＝
ｍｃＳ（ωｃ）Ｓ（ωｃ）Δｒ ＋ ｍｃＳ（ω

·
ｃ）Δｒ ＋

ｍｃμ
ｒ３ｃ

（Δｒ － ３
Δｒ·ｒｃ
ｒ２ｃ

ｒｃ）

Ｓ（ωｃ）ＩｃＬｃｔ （ωｔ） ｔ ＋ ＩｃＬｃｔ

ｄ （ωｔ） ｔ

ｄｔ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

　 　 记 λ ｉ 表示系统变量 ｉ的缩比系数，即 λ ｉ ＝ ｉｍ ／ ｉｐ，
给定交会对接再现任务的长度、时间、质量 ３ 个基本

量纲缩比系数 λ Ｌ、 λＴ、 λＭ， 则根据相似理论的量纲

分析法［１７］，可得姿轨联合相似动力学模型为

ｄｘ１ｍ

ｄｔ
＝ Λｍｘ２ｍ

Ｍｍ

ｄｘ２ｍ

ｄｔｍ
＝ － Ｃｍｘ２ｍ － ｎｍ ＋ Ｆｍ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（５）

初始条件满足：

ｘ１ｍ（０） ＝ λｘ１ｘ１（０）
ｘ２ｍ（０） ＝ λｘ２ｘ２（０）

式中： ｔｍ ＝ λ Ｔ ｔ ，

Λｍ ＝
Ｉ３ ０３×３

０３×３
１
２
（ｑｏｍＩ３ ＋ Ｓ（ｑｖｍ））

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ Λ，

Ｍｍ（ ｔｍ） ＝
ｍｃｍＩ３ ０３×３

０３×３ Ｉｃｍ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

λＭＩ３ ０３×３

０３×３ λＭλ ２
ＬＩ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
Ｍ（ ｔ），
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Ｃｍ（ ｔｍ） ＝
２ｍｃｍＳ（ω ｃｍ） ０３×３

０３×３ ＩｃｍＳ（ω ｃｍ） ＋ Ｓ（ω ｃｍ）Ｉｃｍ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

λＭλ
－１
Ｔ Ｉ３ ０３×３

０３×３ λＭλ ２
Ｌλ

－１
Ｔ Ｉ３

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
Ｃ（ ｔ），

ｎｍ（ ｔｍ） ＝
ｍｃｍＳ（ω ｃｍ）Ｓ（ω ｃｍ）Δｒｍ ＋ ｍｃｍＳ（ω

·
ｃｍ）Δｒｍ ＋

ｍｃｍμｍ

ｒ３ｃｍ
（Δｒｍ － ３

Δｒｍ·ｒｃｍ
ｒ２ｃｍ

ｒｃｍ）

Ｓ（ω ｃｍ）ＩｃｍＬｃｔｍ （ω ｔｍ） ｔ ＋ ＩｃｍＬｃｔｍ

ｄ （ω ｔｍ） ｔ

ｄｔ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝

λＭλ
－２
Ｔ λ ＬＩ３ ０３×３

０３×３ λＭλ ２
Ｌλ

－２
Ｔ Ｉ３

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
ｎ（ ｔ）

Ｆｍ（ ｔｍ） ＝
ｆｃｍ
Ｍｃｍ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

λＭλ
－２
Ｔ λＬＩ３ ０３×３

０３×３ λＭλ２
Ｌλ

－２
Ｔ Ｉ３

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
Ｆ（ ｔ）

λ ｘ１
＝

λ ＬＩ３ ０３×３

０３×３ Ｉ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， λ ｘ２

＝
λ Ｌλ

－１
Ｔ Ｉ３ ０３×３

０３×３ λ －１
Ｔ Ｉ３

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

。

式中下标 ｍ 表示相似动力学模型系统量。

３　 控制器设计

首先，针对给定的初始状态和期望完成时间，设
计一条有限时间收敛且动态性能良好的参考轨迹。
然后，将方程（５）转化为误差动态方程，利用反步法

设计跟踪控制器实现有限时间交会对接。
３．１　 参考轨迹设计

假定交会对接初始条件：
ｘ１（０） ＝ ［Δｒ（０） ｑｖ（０）］ Ｔ

ｘ２（０） ＝ ［
ｄΔｒ
ｄｔｍ

（０） ωｃｔ（０）］
Ｔ

姿态同步时间为 Ｔｑ， 对接完成时间为 Ｔｒ。
则根据相似理论，相似过程的初始条件：

Δｒｍ（０） ＝ λＬΔｒ（０）
ｑｖｍ（０） ＝ ｑｖ（０）

ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

（０） ＝ λＬλ
－１
Ｔ

ｄΔｒ
ｄｔｍ

（０）

ωｃｔｍ（０） ＝ λ －１
Ｔ ωｃｔ（０）

模拟器完成姿态同步时间 Ｔｑｍ ＝ λ ＴＴｑ， 对接完成时

间为 Ｔｒｍ ＝ λ ＴＴｒ。
针对给定的初始条件和终端收敛条件，利用多

项式向量函数设计相对位置 （Δｒｍ） ｒ（ ｔｍ）、 相对速度

（
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ
（ ｔｍ）、 相对姿态角 （ｑｖｍ） ｒ（ ｔｍ） 以及相对角

速度 （ω ｃｔｍ） ｒ（ ｔｍ） 的参考轨迹：
（Δｒｍ） ｒ（ ｔｍ） ＝

ａｒ１ ＋ ａｒ２ ｔｍ ＋ ａｒ３ ｔ２ｍ ＋ ａｒ４ ｔ３ｍ ＋ ａｒ５ ｔ４ｍ，　 　 ｔｍ ≤ Ｔｒｍ

０，　 　 ｔｍ ＞ Ｔｒｍ
{

（６）

满 足： （Δｒｍ） ｒ（０） ＝ Δｒｍ（０） ， （
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ
（０） ＝

ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

（０）， （Δｒｍ） ｒ（Ｔｒｍ） ＝ ０， （
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ
（Ｔｒｍ） ＝ ０，

（
ｄ２Δｒｍ
ｄｔ２ｍ

）
ｒ

（Ｔｒｍ） ＝ ０。

（ｑｖｍ） ｒ（ ｔｍ） ＝

ａｑ１ ＋ ａｑ２ ｔｍ ＋ ａｑ３ ｔ２ｍ ＋ ａｑ４ ｔ３ｍ ＋ ａｑ５ ｔ４ｍ，　 　 ｔｍ ≤ Ｔｑｍ

０，　 　 ｔｍ ＞ Ｔｑｍ
{

（７）
满 足： （ｑｖｍ） ｒ（０） ＝ ｑｖｍ（０） ， （ｑｖｍ） ｒ（Ｔｒｍ） ＝ ０，

（
ｄｑｖｍ

ｄｔｍ
）

ｒ
（０） ＝ １

２
（ｑｏ（０）Ｉ３ ＋ Ｓ（ｑｖｍ（０）））ω ｃｔｍ（０） ，

（
ｄｑｖｍ

ｄｔｍ
）

ｒ
（Ｔｑｍ） ＝ ０， （

ｄ２ｑｖｍ

ｄｔ２ｍ
）

ｒ

（Ｔｑｍ） ＝ ０。

（ｑｏｍ） ｒ（ ｔｍ） ＝ １ － ‖ （ｑｖｍ） ｒ（ ｔｍ）‖ （８）

（
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ
（ ｔｍ） ＝

ｄ （Δｒｍ） ｒ

ｄｔｍ
（ ｔｍ） （９）

（ωｃｔｍ） ｒ（ ｔｍ） ＝

２
（ － ｑＴ

ｖｍ） ｒ（ ｔｍ）
（ｑｏ） ｒ（ ｔｍ）Ｉ３ ＋ Ｓ（（ｑｖｍ） ｒ（ ｔｍ））

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
（
ｄｑｖｍ

ｄｔｍ
）

ｒ
（ ｔｍ）

（１０）
３．２　 基于反步法的跟踪控制器设计

定义与参考轨迹的位置、速度误差、姿态和角速

度误差：
ｅΔｒｍ

＝ Δｒｍ － （Δｒｍ） ｒ， ｅｑｃｔｍ
＝ （ｑｃｔｍ） － １ｒ°ｑｃｔｍ

ｅｄΔｒｍ
ｄｔｍ

＝
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

－ （
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ
， ｅωｃｔｍ

＝ ωｃｔｍ － （ωｃｔｍ） ｒ

（１１）

式中 ｅｑｃｔｍ
＝ ［ｅｑｏｍ ｅｑｖｍ］ 是姿态误差四元数。 记：

ｅ１ｍ ＝
ｅΔｒｍ

ｅｑｖｍ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
， ｅ２ｍ ＝

ｅｄΔｒｍ
ｄｔｍ

ｅωｃｔｍ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

容易验证，根据式（６） ～ （１０）所设计的参考轨
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迹 （Δｒｍ） ｒ，（
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ
，（ｑｖｍ） ｒ，（ω ｃｔｍ） ｒ{ } 能够保证：

１） ｅ１ｍ（０） ＝ ０， ｅ２ｍ（０） ＝ ０；
２）参考轨迹 （Δｒｍ） ｒ（ｔｍ）、 （ｑｖｍ） ｒ（ｔｍ） 二次可微；

３ ） 参 考 轨 迹 ｛ （Δｒｍ） ｒ， （
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ
， （ｑｖｍ） ｒ，

（ω ｃｔｍ） ｒ｝ 分别在有限时间 Ｔｑｍ ＝ λ ＴＴｑ 和 Ｔｒｍ ＝ λ ＴＴｒ

能够收敛到零。
基于此性质，定义系统参考状态：

（ｘ１ｍ） ｒ ＝
（Δｒｍ） ｒ

（ｑｖｍ） ｒ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， （ｘ２ｍ） ｒ ＝

（
ｄΔｒｍ
ｄｔｍ

）
ｒ

（ωｃｔｍ） ｒ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

如果设计的控制器能够保证

ｅ１ｍ（ ｔｍ） ≡ ０，ｅ２ｍ（ ｔｍ） ≡ ０，∀ｔｍ ≥ ０ （１２）
那么根据误差定义（１１），系统状态一定能够满足：

ｘ１ｍ（ ｔｍ） ≡ （ｘ１ｍ） ｒ（ ｔｍ）
ｘ２ｍ（ ｔｍ） ≡ （ｘ２ｍ） ｒ（ ｔｍ），∀ｔｍ ≥ ０

　 　 由于已经验证参考状态可以在有限时间内收敛

到零，所以系统状态 ｘ１ｍ、 ｘ２ｍ 也一定可以在有限时

间内收敛到零，由此接下来的工作就是设计合适的

控制器保证式（１２）成立。
根据上述误差定义以及方程（５）可得误差动态

方程：
ｄｅ１ｍ

ｄｔ
＝ Λｍｅ２ｍ

Ｍｍ

ｄｅ２ｍ

ｄｔｍ
＝

－ Ｃｍ（ｅ２ｍ ＋ （ｘ２ｍ） ｒ） － ｎｍ ＋ Ｆｍ － Ｍｍ

ｄ （ｘ２ｍ） ｒ

ｄｔｍ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１３）
用反步法设计虚拟控制器：

αｍ ＝
αΔｒｍ

αｑｖｍ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝ － Ｋ１ΛＴ

ｍｅ１ｍ （１４）

定义 ｅ
～
２ｍ ＝ ｅ２ｍ － αｍ ，则误差动态方程转化为

ｄｅ１ｍ

ｄｔ
＝ － ΛｍＫ１ΛＴ

ｍｅ１ｍ ＋ Λｍ ｅ
～
２ｍ

Ｍｍ

ｄｅ
～
２ｍ

ｄｔｍ
＝ － Ｃｍ（ ｅ

～
２ｍ） － Ｃｍ（αｍ ＋ （ｘ２ｍ） ｒ） －

　 　 ｎｍ － Ｍｍ（
ｄ （ｘ２ｍ） ｒ

ｄｔｍ
＋

ｄαｍ

ｄｔｍ
） ＋ Ｆｍ

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（１５）
　 　 定理 １　 考虑误差动态系统（１５），任意给定正

定矩阵 Ｋ１、 Ｋ２， 则设计如下跟踪控制器：

Ｆｍ ＝ － ΛＴ
ｍｅ１ｍ － Ｋ２ ｅ

～
２ｍ ＋ Ｃｍ（αｍ ＋ （ｘ２ｍ） ｒ） ＋

ｎｍ ＋ Ｍｍ（
ｄ （ｘ２ｍ） ｒ

ｄｔｍ
＋

ｄαｍ

ｄｔｍ
） （１６）

　 　 可保证相似模型（５）的系统状态始终跟踪多项

式向 量 函 数 设 计 的 参 考 轨 迹， 即 ｘ１ｍ（ ｔｍ） ≡
（ｘ１ｍ） ｒ（ ｔｍ）、 ｘ２ｍ（ ｔｍ） ≡ （ｘ２ｍ） ｒ（ ｔｍ）， 对 ｔｍ ≥ ０。

证明　 考虑如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

Ｖ ＝ １
２
ｅＴ
１ｍｅ１ｍ ＋ １

２
ｅ
～ Ｔ
２ｍＭｍ ｅ

～
２ｍ （１７）

对时间 ｔｍ 求导，代入方程（１５）可得：
ｄＶ
ｄｔｍ

＝ － ｅＴ
１ｍΛｍＫ１ΛＴ

ｍｅ１ｍ ＋ ｅＴ
１ｍΛｍ ｅ

～
２ｍ －

ｅ
～ Ｔ
２ｍＣｍ（αｍ ＋ （ｘ２ｍ） ｒ） ＋ ｅ

～ Ｔ
２ｍ（ － Ｃｍ（ ｅ

～
２ｍ） －

ｎｍ － Ｍｍ（
ｄ （ｘ２ｍ） ｒ

ｄｔｍ
＋

ｄαｍ

ｄｔｍ
） ＋ Ｆｍ） （１８）

　 　 将控制器（１６）代入式（１８），并注意到 Ｃｍ 是反

对称阵，可得：
ｄＶ
ｄｔｍ

＝ － ｅＴ
１ｍΛｍＫ１ΛＴ

ｍｅ１ｍ － ｅ
～ Ｔ
２ｍＫ２ ｅ

～
２ｍ （１９）

根据参考轨迹的设计要求，可以保证：

ｅ１ｍ（０） ＝ ０， ｅ
～
２ｍ（０） ＝ ０

也即 Ｖ（０） ＝ ０。
则根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论，有：

Ｖ（ ｔｍ） ≡ ０，∀ｔｍ ≥ ０

即 ｅ１ｍ（ ｔｍ） ≡ ０，ｅ
～
２ｍ（ ｔｍ） ≡ ０， ∀ｔｍ ≥ ０。

进一步，根据虚拟控制器设计式（１４）可得：
α１ｍ（ ｔｍ） ≡ ０

ｅ２ｍ（ ｔｍ） ≡ ０，∀ｔｍ ≥ ０
　 　 因此，在控制器（１６）作用下，相似系统（５）的状

态 ｘ１ｍ、 ｘ２ｍ 能够完全跟踪设计的有限时间收敛参考

轨迹 （ｘ１ｍ） ｒ、 （ｘ２ｍ） ｒ。
与文献［５－８］相比，本文研究的航天器绕飞逼

近翻滚目标的姿轨联合控制问题，是在追踪航天器

本体系下建立的航天器姿轨耦合的相似动力学模

型，通过设计相似系数，可与实验系统在场地大小、
机构速度、运行时间等方面的约束相匹配。

当基本量刚相似比为 １ 时，控制器（１６）即可应

用于航天器交会对接的姿轨联合控制。

４　 数值实验

４．１　 仿真条件

目标航天器参数：轨道参数如表 １ 所示，航天器

质量 ｍｔ ＝ ８ ０００ ｋｇ， 转动惯量矩阵：
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（Ｉｔ） ｔ ＝
２３４ ９４１ － １ ９７３ ２ ５４７
－ １ ９７３ ７４８ ８９１ １ ６４３
２ ５４７ １ ６４３ ７４８ ０５２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（ｋｇ·ｍ２）

初始姿态四元数和姿态角速度分别为

ｑｔ（０） ＝ ０．３７７ ２ － ０．４３２ ９ ０．６６４ ５ ０．４７８ ２８６[ ] Ｔ

ωｔ（０） ＝ １ １ １[ ] Ｔ（ ° ） ／ ｓ
目标航天器无轨道和姿态机动。

表 １　 失控翻滚目标轨道参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｏｒｂｉｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ ｔｕｍｂｌｅ ｔａｒｇｅｔ

参数 数值

偏心率 ０．７３
半长轴 ／ ｋｍ ２４ ３７１

升交点赤经 ／ （°） ９８
轨道倾斜角 ／ （°） ０
近地点幅角 ／ （°） ０

初始真近点角 ／ （°） １０

　 　 追踪航天器参数：轨道倾斜角为 （１０ －５） ° ， 初始

真近点角为 （１０ － １．５ × １０ －５） ° ， 其他轨道参数均

与目标航天相同。 航天器质量 ｍｃ ＝ ６ ０００ ｋｇ， 转动

惯量矩阵：

（Ｉｃ） ｃ ＝
１１２ ３６２ － １ ２６３ １ ５８７
－ １ ２６３ ４１２ ５５３ ９９１
１ ５８７ ９９１ ３６５ ２８２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（ｋｇ·ｍ２）

初始姿态四元数和姿态角速度分别为

ｑｃ（０） ＝ ０ ０ ０ １[ ] Ｔ

ωｃ（０） ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ（ ° ） ／ ｓ
　 　 绕飞逼近任务过程：首先完成姿态同步，并到达

对接口后方 ２ ｍ 的位置，其中姿态同步时间为 Ｔｑ ＝
２ ０００ ｓ， 到达对接口后方时间 Ｔｒ１ ＝ １０ ０００ ｓ，然后保

持当前状态 Ｔｒ２ ＝ ７ ２００ ｓ ，最终直线逼近完成对接时

间为 Ｔｒ３ ＝ ２ ０００ ｓ 。
基本量纲相似比系数：

λＬ ＝ １ ／ １０，λＴ ＝ １ ／ １０，λｍ ＝ １ ／ １ ０００
　 　 在运动再现仿真中，采用的是动力学仿真与运

动学等效思想，上述姿态轨道动力学模型仅在计算

机内进行数值解算，因此涉及的动力学参数，如航天

器的惯量阵 Ｉ， 航天器质量 ｍ， 均是数值量，与运动

模拟器机构真实惯量和质量无关，质量量纲缩比系

数 λｍ 可任意选取，在这里为了控制量数值显示方

便取为数值 １ ／ １ ０００。
控制器参数：
Ｋ１ ＝ ｄｉａｇ（６０，６０，６０），Ｋ２ ＝ ｄｉａｇ（５０，５０，５０）

仿真系统总体结构框图如图 ３。 其中相似变换模块：

Ｆ（ ｔ） ＝
λＭλ

－２
Ｔ λＬＩ３ ０３×３

０３×３ λＭλ２
Ｌλ

－２
Ｔ Ｉ３

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

－１

Ｆｍ（ ｔｍ）

　 　 仿真输出为航天器空间运动状态的输出，相似

输出为地面运动再现系统的输出。 仿真结果如图 ４
～１１ 所示。

图 ３　 仿真结构框图

Ｆｉｇ．３　 Ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

４．２　 仿真结果分析

根据设定的交会对接任务过程、初始条件及相

似比例系数，求得多项式拟合的相似系统姿轨的参

考轨迹如图 ４、５ 所示，满足给定时间收敛且动态性

能良好。 由反步法设计的姿轨联合控制器控制量及

跟踪误差如图 ６、７ 所示，由于设计的参考轨迹初始

值与系统状态初始值相同，且仿真未考虑系统模型

不确定性及干扰，因此全程控制误差几乎为零，控制

量平滑且能量消耗较小。

图 ４　 位置参考轨迹

Ｆｉｇ．４　 Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｐｏｓｉｔｉｏｎ

图 ５　 姿态参考轨迹

Ｆｉｇ．５　 Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ
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图 ６　 控制器控制力和力矩

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｅ ｆｏｒｃｅ ａｎｄ ｍｏｍｅｎｔ ｏｆ ｖｉｓｕａｌ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图 ７　 跟踪误差曲线

Ｆｉｇ．７　 Ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 ８、９ 是在坐标系 ｏｔｉｘｔｉｙｔｉｚｔｉ 下两航天器的相对轨道

运动轨迹，分别对应 ０～１ ０００ ｓ 和 １ ０００～２ ４００ ｓ。 从

图中可以看到追踪航天器逼近目标，最终实现对接

的过程。 由于目标处于翻滚状态，因此接近轨迹不

再是沿单一方向的直线逼近。

图 ８　 ０～１ ０００ ｓ 坐标系 ｏｔｉｘｔｉｙｔｉ ｚｔｉ 下的运动轨迹

Ｆｉｇ．８　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｎ ｏｔｉｘｔｉｙｔｉ ｚｔｉ ａｔ ｔｉｍｅ ０～１ ０００ ｓ

图 ９　 １ ０００～２ ４００ ｓ 坐标系 ｏｔｉｘｔｉｙｔｉ ｚｔｉ 下的运动轨迹

Ｆｉｇ．９　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｎ ｏｔｉｘｔｉｙｔｉ ｚｔｉ ａｔ ｔｉｍｅ １ ０００～２ ４００ ｓ

　 　 图 １０ 和 １１ 为追踪航天器在坐标系 ｏｃｘｃｙｃｚｃ 下
的姿轨运动曲线，对比图 ４、５，运动距离相差 λＬ ＝
１ ／ １０， 运动时间相差 λＴ ＝ １ ／ １０， 姿态角度数量相同

λｑｃ ＝ １， 符合预期的相似比结果。
本文主要为了说明姿轨联合控制器设计方法，

未考虑系统不确定性和干扰。 当考虑航天器姿轨动

力学和模拟器动力学存在不确定性和干扰时，可以

应用鲁棒控制、滑模控制［２０－２１］等方法重新设计控制

器（１６），但是相似性条件和仿真框架、过程均不变。

图 １０　 坐标系 ｏｃｘｃｙｃ ｚｃ 下的航天器相对轨道运动

Ｆｉｇ．１０　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｏｒｂｉｔ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｉｎ ｏｃｘｃｙｃ ｚｃ ｆｒａｍｅ

图 １１　 航天器相对姿态四元数

Ｆｉｇ．１１　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ

５　 结束语

本文考虑了地面试验环境中服务航天器与翻滚

目标绕飞逼近运动再现的姿轨联合控制问题，以相

似理论为基础建立了姿轨联合相似动力学模型，给
出姿轨联合控制器的设计方法。 通过数值仿真实例
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说明了基于运动再现的姿轨控制方法理论上的有效

性。 进一步的工作是考虑实际系统中模型不确定性

以及干扰存在的情况下，在试验样机上开展验证，以
提高本文提出方法的可信度。
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热忱欢迎海内外广大同仁踊跃投稿井出席本届会议，交流学术成果。

主办单位：中国人工智能学会

协办单位：中国人工智能学会智能主天系统专业委员会

承办单位：牡丹江师范大学、北京航空航天大学

会议主席：贾英民，北京航空航天大学 ；杨敬民，牡丹江师范学院

征文范围：
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