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摘　要：针对航天器编队相对运动构型时变轨迹跟踪控制问题，基于端口哈密顿（ｐｏｒｔＨａｍｉｌｔｏｎｉａｎ，ＰＨ）
模型和广义正则变换，采用互联阻尼分配无源控制（ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎａｎｄｄａｍｐｉｎｇａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｐａｓｓｉｖｉｔｙｂａｓｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌ，ＩＤＡＰＢＣ）算法设计了一种分布式协调控制律。通过对航天器编队线性动力学的ＰＨ建模和广义正则
变换，得到轨迹跟踪误差ＰＨ系统。在拓扑结构连通且固定的假设下，利用相对运动误差ＰＨ系统模型，基于
ＩＤＡＰＢＣ算法推导出了考虑邻居航天器间相对误差的轨迹跟踪分布式协调控制律。数值仿真验证了控制律
的有效性，结果表明，利用ＰＨ控制方法可以完成航天器编队轨迹跟踪控制，为航天器编队分布式协调控制提
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供了一种新的有效方法。
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　　航天器编队是指由多个航天器根据指定任务
需求按一定拓扑结构组成的集群。编队航天器在

轨飞行时，为了实现不同的任务，需要对编队飞行

轨迹进行跟踪控制，从而达到预定构型。在航天

器编队控制领域已有多种分布式控制，如一致性

算法、虚拟结构法、人工势函数法、滑模控制以及

循环追踪控制方法。关于以上控制方法，相关的

研究成果有如：Ｓｕｎ等［１］为提高航天器编队飞行

控制的协同性，应用一致性理论设计了非线性控

制律，研究了基于一致性理论的航天器编队飞行

协调控制方法；殷泽阳等［２］针对利用多航天器编

队协同绕飞空间非合作目标的控制问题，提出了

一种基于全驱系统理论的分布式约定时间预设性

能控制方法；刘幸川等［３］针对近地圆轨道多航天

器编队重构问题，提出一种使用凸优化方法的编

队重构最优轨迹规划方法；周立凡［４］针对相对距
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离较近、对编队队形有需求的航天器编队系统控

制问题，给出了快速终端滑模控制方法；赵磊

等［５］设计积分滑模编队飞行控制器，实现了行星

悬浮轨道附近编队保持控制；杨希祥等［６］采用循

环追踪算法解决了编队航天器交会控制问题。

近年来，采用能量思想的端口哈密顿（ｐｏｒｔ
Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ，ＰＨ）系统理论逐步兴起并快速发展，
为复杂非线性系统建模与控制提供了有潜力的求

解方案［７－８］。另外ＰＨ理论从能量的角度出发实
现对系统的控制，解决了李雅普诺夫（Ｌｙａｐｕｎｏｖ）
函数的选取问题，用其建立的模型更加符合工程

实际应用。在航天器编队控制领域，ＰＨ系统方
法得到了初步研究。Ｊａｖａｎｍａｒｄｉ等［９］基于 ＰＨ理
论研究了大型机械系统网络的领导跟随式编队跟

踪控制，其中编队网络由领导跟随的有向通信图

表示，所有个体被描述为具有恒定质量矩阵的ＰＨ
系统，并验证了网络规模的可扩展性和特定编队

的保持性。Ｊａｖａｎｍａｒｄｉ等［１０］还建立了考虑地球

非球形Ｊ２项和大气阻力摄动的航天器相对运动
ＰＨ模型。Ｖｏｓ等［１１］建立了赤道平面二维轨道动

力学ＰＨ模型，利用广义正则变换方法获得误差
系统ＰＨ模型，然后设计了基于虚拟弹簧阻尼的
内部控制律，使多个卫星在轨道上均匀分布。该

文是多卫星 ＰＨ系统协调控制的首次尝试，针对
的是特殊星座位置保持控制问题。

由于航天器编队轨迹跟踪是时变的，而对于

时变ＰＨ系统，一般不满足无源性，因而一些针对
性的控制方法得到研究。Ｇｕｏ等［１２］将 Ｃａｓｉｍｉｒ函
数法拓展到了时变 ＰＨ系统，从而通过能量整形
来镇定时变ＰＨ系统。Ｆｕｊｉｍｏｔｏ等［１３－１４］借鉴经典

Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ系统广义正则变换方法，对 ＰＨ系统
引入了广义正则变换，可保留原 ＰＨ系统的结构，
因而提供了对ＰＨ系统进行分析和综合的另一视
角和工具；建立了利用广义正则变换构造 ＰＨ系
统轨迹跟踪误差系统的方法框架，其关键优势在

于可以构造出具有无源性的时变误差 ＰＨ系统，
从而能通过对误差系统镇定来实现轨迹跟踪。上

述时变ＰＨ系统控制和广义正则变换方法为 ＰＨ
系统跟踪控制提供了理论基础。

互联阻尼分配无源控制（ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎａｎｄ
ｄａｍｐｉｎｇａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｐａｓｓｉｖｉｔｙｂａｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌ，ＩＤＡ
ＰＢＣ）是一种针对非线性系统的控制律设计方法，
自从Ｏｒｔｅｇａ等［１５］在２００１年提出该方法以来，已
经应用到非常多的领域［１６］，在航天器控制方面也

初步得到了应用。如 Ｊａｖａｎｍａｒｄｉ等［１０］应用 ＩＤＡ
ＰＢＣ控制方法以及压缩分析设计了跟踪控制律。

但是该文的方法仅是基于领导／追随者的一对一
跟踪，跟踪控制中缺乏相互协调和反馈机制，如何

实现编队的分布式协调控制，该研究并未提供解

决思路。

针对航天器编队轨迹跟踪控制问题，本文结

合广义正则变换及 ＩＤＡＰＢＣ算法设计了分布式
协调控制律，通过仿真验证了广义正则变换设计

的领导－跟随控制律和分布式跟踪控制律在跟踪
时变编队构型中的有效性，并对两种方法进行了

比较分析，探索了 ＰＨ理论在航天器编队分布式
协调控制领域的应用。

１　理论基础

１．１　ＰＨ模型

物理系统的ＰＨ模型［１７］如下：

ｘ＝（Ｊ－Ｄ）Ｈ（ｘ，ｔ）
ｘ

＋Ｇｕ

ｙ＝ＧＴＨ（ｘ，ｔ）


{
ｘ

（１）

其中：ｘ为系统状态变量，ｘ∈ＲＲｎ；Ｈ（ｘ，ｔ）为系统
Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ函数；ｕ为系统控制输入，ｕ∈ＲＲｍ；ｙ为
系统控制输出，ｙ∈ＲＲｍ；Ｊ是一个反对称矩阵，表示
系统的互联矩阵；Ｄ是一个非负定的对称矩阵，表
示系统的阻尼矩阵；Ｇ＝０（ｎ－ｍ）×ｍ Ｉ[ ]ｍ Ｔ

。

１．２　ＰＨ系统广义正则变换

广义正则变换是一组坐标和反馈的变换，它

保持了原系统的ＰＨ结构。将期望轨迹耦合到反
馈系统中，使转换后的 ＰＨ系统成为一个误差系
统，由此得到的系统描述了原系统跟踪误差的行

为，从而实现轨迹跟踪控制。

定义１［１３］　如果变换 珔ｘ＝Φ（ｘ，ｔ），珚Ｈ＝Ｈ（ｘ，
ｔ）＋Ｑ（ｘ，ｔ），珋ｙ＝ｙ＋α（ｘ，ｔ），珔ｕ＝ｕ＋β（ｘ，ｔ），将
ＰＨ系统（１）转换成：

珔ｘ
·＝（珔Ｊ－珚Ｄ）

珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔ｘ

＋珚Ｇ珔ｕ

珋ｙ＝珚ＧＴ
珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔

{
ｘ

（２）

称此变换为ＰＨ系统的广义正则变换，式（２）为误
差系统，式中 珔ｘ为系统（１）中状态变量 ｘ的广义
误差，珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）为误差系统 Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ函数，珔ｕ为
误差系统输入，珋ｙ为误差系统输出；珔Ｊ是一个反对
称矩阵，表示误差系统的互联矩阵；珚Ｄ是一个非负
定的对称矩阵，表示误差系统的阻尼矩阵；珚Ｇ＝
（Φ／ｘ）Ｇ。　

引理１［１３］　考虑ＰＨ系统（１），对于任意标量
函数Ｑ（ｘ，ｔ）和任意向量函数 β（ｘ，ｔ），存在一对

·５６·
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函数Φ（ｘ，ｔ）和α（ｘ，ｔ）产生如式（２）所示的广义
正则变换。函数Φ（ｘ，ｔ）、Ｑ（ｘ，ｔ）、β（ｘ，ｔ）产生广
义正则变换当且仅当存在 Ｋ（ｘ，ｔ）＝－Ｋ（ｘ，ｔ）Ｔ、
Ｓ（ｘ，ｔ）＝Ｓ（ｘ，ｔ）Ｔ、Ｒ＋Ｓ≥０，满足偏微分方程：

　 Φ
（ｘ，ｔ）

（Ｊ－Ｄ）Ｑ
ｘ
＋（Ｋ－Ｓ）（Ｈ＋Ｑ）

ｘ
＋Ｇβ








－１

＝０ （３）

此时，α＝ＧＴ（ｘ，ｔ）Ｑｘ
（ｘ，ｔ），珔Ｊ＝Φ

ｘ
（Ｊ＋Ｋ）Φ

ｘ
Ｔ

，

珚Ｄ＝Φ
ｘ
（Ｒ＋Ｓ）Φ

ｘ
Ｔ

。　

引理２［１３］　对于一般ＰＨ系统，通过 Ｑ（ｘ，ｔ）
和β（ｘ，ｔ）进行广义正则变换，其中Ｈ＋Ｑ≥０。如
果存储函数珚Ｈ满足

珚ＨＴ

（ｘ，ｔ）
ＪＱ
ｘ
＋Ｇβ








－１
≥０ （４）

则新的输入输出映射 珔ｕ→珋ｙ是无源的。如果
式（４）满足并且函数珚Ｈ是正定的，则反馈控制

珔ｕ＝－Ｃ（ｘ，ｔ）珋ｙ （５）
使得系统渐近稳定，其中 Ｃ（ｘ，ｔ）≥εＩ＞０。如果
转换系统是零状态可检测的，则该反馈控制可使

系统一致渐近稳定。

１．３　ＩＤＡＰＢＣ算法

ＩＤＡＰＢＣ是专门用于设计 ＰＨ系统控制律的
方法，利用状态反馈来修改系统的互联和阻尼矩

阵，从而为系统配置一个正定的能量函数使之能

够作为闭环系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数。采用 ＩＤＡ
ＰＢＣ算法转化的系统仍然为 ＰＨ系统，通过对系
统配置期望的互联和阻尼矩阵能够求解出控制

律，并且得到的能量函数可以自然地作为

Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数。
引理３［１８－１９］　对于系统 ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ，

若能找到函数Ｈｄ（ｘ）、对称矩阵 Ｄｄ（ｘ）≥０和反
对称矩阵Ｊｄ（ｘ）满足偏微分方程：

ｇ⊥（ｘ）ｆ（ｘ）＝ｇ⊥（ｘ）［Ｊｄ（ｘ）－Ｄｄ（ｘ）］
Ｈｄ
ｘ
（ｘ）

（６）
式中，ｇ⊥（ｘ）ｇ（ｘ）＝０，并且 ｘ为 Ｈｄ（ｘ）的极小
值点，ｘ∈ＲＲｎ为闭环系统的一个局部稳定的平衡
点。系统控制律

ｕ＝［ｇＴ（ｘ）ｇ（ｘ）］－１ｇＴ（ｘ）｛［Ｊｄ（ｘ）－

Ｄｄ（ｘ）］
Ｈｄ
ｘ
（ｘ）－ｆ（ｘ）｝ （７）

使系统转变成

ｘ＝［Ｊｄ（ｘ）－Ｄｄ（ｘ）］
Ｈｄ
ｘ
（ｘ） （８）

另外，如果包含在

Ｍ＝｛ｘ∈ＲＲｎ ［Ｈｄ（ｘ）／ｘ］
Ｔ·

Ｄｄ（ｘ）Ｈｄ（ｘ）／ｘ＝０｝ （９）
中的闭环系统（８）最大不变集等于｛ｘ｝，则系统
渐进稳定。

２　基于广义正则变换的航天器编队轨迹
跟踪控制

２．１　动力学模型

本文考虑地球轨道上的航天器编队，因为各

航天器的轨道根数与参考轨道根数仅有很小的差

异，因此各航天器跟随参考点（真实或虚拟的航

天器）并在其附近运动。若参考轨道为圆轨道，

则各航天器相对参考点的质心运动可近似地用

ＣＷ方程这一线性动力学模型表示。
航天器动力学模型（归一化后）为：

ｘ＝Ｂｘ＋Ｇｕ （１０）

式中：Ｂ＝
０３×３ Ｉ３
Ｔ[ ]Ｓ，Ｇ＝

０３×３
Ｉ[ ]
３

，Ｔ＝
３０ ０
００ ０
００ －









１
，

Ｓ＝
０ ２ ０
－２ ０ ０
０ ０









０
；ｘ＝［ｘ，ｙ，ｚ，ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ为航天器

状态变量，ｕ＝［ｕｘ，ｕｙ，ｕｚ］
Ｔ是航天器的控制加速

度；Ｉ表示单位矩阵，Ｔ和 Ｓ为根据航天器动力学
方程得到的相关系数矩阵；坐标系为旋转的

ＥｕｌｅｒＨｉｌｌ参考坐标系［１５］。为了保证航天器具有

封闭的相对运动轨迹，取 ｙ０＝－２ωｘ０（ω为角速
度），则ＣＷ方程的解析解为：

ｘ
ｙ









ｚ
＝

ｃｃｏｓ（ωｔ＋）
－２ｃｓｉｎ（ωｔ＋）
ｂｃｏｓ（ωｔ＋＋φ









）

（１１）

式中：ｃ＝ ｘ２０＋（ｘ０／ω）槡
２，ｂ＝ ｚ２０＋（ｚ０／ω）槡

２，

ｃｏｓ＝ｘ０／ｃ

ｓｉｎ＝－ｘ０／（ωｃ{ ）
，

ｃｏｓ（＋φ）＝ｚ０／ｂ

ｓｉｎ（＋φ）＝－ｚ０／（ωｂ{ ）
；

ｃ为长度量纲，表示绕飞轨道的大小；为角度量
纲，表示环绕卫星在绕飞轨道上的位置；ｂ表示 ｚ
方向上的振动幅值大小；φ为角度量纲，表示 ｚ方
向上的振动相位；ｘ０、ｚ０、ｘ０、ｚ０分别为 ｘ、ｚ、ｘ、ｚ初
始值。

根据定义１和引理１对航天器相对运动轨迹
跟踪进行广义正则变换，根据文献［２０］可知航天
器相对运动的Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ能量函数为：

·６６·
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Ｈ（ｘ，ｔ）＝１２
ｘ２＋１２

ｙ２＋１２
ｚ２－３２－

３
２ｘ

２＋１２ｚ
２

（１２）
因此结合式（１０）可以得到航天器相对运动ＰＨ方
程为：

ｘ＝ＪＨ（ｘ，ｔ）
ｘ

＋Ｇｕ

ｙ＝ＧＴＨ（ｘ，ｔ）


{
ｘ

（１３）

式中：Ｊ＝
０３×３ Ｉ３
－Ｉ３[ ]Ｓ，Ｈ（ｘ，ｔ）ｘ

＝
－Ｔ ０３×３
０３×３ Ｉ[ ]

３

ｘ，

Ｇ＝
０３×３
Ｉ[ ]
３

。　

２．２　领导－跟随控制

为了给航天器ＰＨ系统（１３）构造一个误差系
统并保证其稳定，可以对系统（１３）采用如定义１
所提出的广义正则变换。取

Ｑ（ｘ，ｔ）＝１２（ｘ－ｘｄ）
Ｔ（ｘ－ｘｄ）－

１
２
ｘ２－１２

ｙ２－１２
ｚ２＋

３
２＋
３
２ｘ

２－１２ｚ
２ （１４）

式中，ｘｄ＝（ｘｄ，ｙｄ，ｚｄ，ｘｄ，ｙｄ，ｚｄ）
Ｔ为航天器的期望

状态，由式（１４）可得：
Ｑ（ｘ，ｔ）
ｘ

＝（４ｘ－ｘｄ，ｙ－ｙｄ，－ｚｄ，－ｘｄ，

－ｙｄ，－ｚｄ）
Ｔ （１５）

α（ｘ，ｔ）＝（－ｘｄ，－ｙｄ，－ｚｄ）
Ｔ （１６）

因此根据定义１，由式（１２）和式（１４）可得变
换后的误差系统Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ能量函数为：

珚Ｈ＝１２（ｘ－ｘｄ）
Ｔ（ｘ－ｘｄ） （１７）

由式（１７）可得以下表达式：
珚Ｈ
ｘ
＝ｘ－ｘｄ （１８）

珚Ｈ
ｔ
＝－（ｘ－ｘｄ）

Ｔｘｄ （１９）

为了得到广义正则变换后的状态表达式，求

解偏微分方程（３），式中取 Ｋ＝０６×６，β（ｘ，ｔ）＝
（４ｘ－ｘｄ＋２ｙｄ－ｘ̈ｄ，ｙ－ｙｄ－２ｘｄ－ｙ̈ｄ，－̈ｚｄ－ｚｄ）

Ｔ，

且由式（１３）可知Ｒ＝０，Ｓ＝０，因此可得：

Φ
（ｘ，ｔ）

ＪＱ
ｘ
＋Ｇβ








－１
＝０

Φ（ｘ，ｔ）ｘ
（－ｘｄ）＝

Φ（ｘ，ｔ）
ｔ

珔ｘ＝Φ（ｘ，ｔ）＝ｘ－ｘｄ （２０）
于是有：

珔Ｊ＝Φ（ｘ，ｔ）
ｘ

ＪΦ（ｘ，ｔ）
ｘ

Ｔ

＝Ｊ

珚Ｇ＝Φ（ｘ，ｔ）
ｘ

Ｇ＝Ｇ

珔ｕ＝ｕ＋













β

（２１）

２．３　系统稳定性分析

基于引理２，可以对航天器 ＰＨ系统（１３）广
义正则变换后的误差系统进行稳定性分析。因为

当β（ｘ，ｔ）＝（４ｘ－ｘｄ＋２ｙｄ－̈ｘｄ，ｙ－ｙｄ－２ｘｄ－̈ｙｄ，
－̈ｚｄ－ｚｄ）

Ｔ，且 Ｑ（ｘ，ｔ）为式（１４）时，求解式（４）
可得：

　　 珚ＨＴ

（ｘ，ｔ）
ＪＱ（ｘ，ｔ）

ｘ
＋Ｇβ（ｘ，ｔ）








－１

＝珔ｘＴ ＪＱ（ｘ，ｔ）ｘ
＋Ｇβ（ｘ，ｔ[ ]） ＋珔ｘＴｘｄ

＝－珔ｘＴｘｄ＋珔ｘ
Ｔｘｄ

＝０ （２２）
因此可知经广义正则变换（２１）得到的系统为无
源系统。

令ｘ＝（珔ｑ，珔ｐ）Ｔ，珔ｑ＝（珋ｘ，珋ｙ，珋ｚ），珔ｐ＝（珋ｘ
·
，珋ｙ
·
，珋ｚ
·
），

由式（２）和式（２１）可知，当（珔ｕ，珋ｙ）≡（０，０）时有

珋ｙ＝珚ＧＴ
珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔ｘ

＝０


珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔ｐ

＝０

珔ｐ＝０ （２３）
以及

珔ｘ
·＝珔Ｊ

珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔ｘ

＋珚Ｇ珔ｕ


珔ｑ
·

珔ｐ







·
＝
０３×３ Ｉ３
－Ｉ３[ ]Ｓ

珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔ｑ

珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔









ｐ

珔ｐ
·＝－

珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔ｑ

＋Ｓ
珚Ｈ（珔ｘ，ｔ）
珔ｐ

珔ｑ
·＝０ （２４）

由式（２３）和式（２４）可得 珔ｘ＝０，因此可知系
统（１３）的误差系统零状态可检测。

因此，根据引理２可知存在反馈控制（５）使
系统（１３）的误差系统一致渐近稳定。

３　基于ＩＤＡＰＢＣ算法的航天器编队分布
式协调控制

３．１　航天器编队误差ＰＨ动力学模型

由若干给定的节点以及连接其中任意两个节

点的边所构成的图形称为图［２１］，可表述为 Ｆ＝

·７６·
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（Ｖ，Ｅ，Ａ），其中Ｖ＝（ｖ１，ｖ２，…，ｖｎ）是一个有限非
空的节点集合，边集Ｅ＝Ｖ×Ｖ是由不同节点的无
序偶对组成的集合，（ｖｉ，ｖｊ）∈Ｅ表示节点 ｖｉ和 ｖｊ
为邻接节点，节点 ｖｉ和 ｖｊ之间可以获得信息，且
记节点ｖｉ的邻集为Ｖｉ＝｛ｖｊ∈Ｖ：（ｖｉ，ｖｊ）∈Ｅ｝。邻
邻矩阵Ａ＝［ａｉｊ］∈ＲＲ

ｎ×ｎ定义为：当（ｖｉ，ｖｊ）∈Ｅ时，
有ａｉｊ＝１，否则 ａｉｊ＝０。图的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵 Ｌ元
素取值如下：

ｌｉｊ＝－ａｉｊ，ｉ≠ｊ

ｌｉｉ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ，ｉ＝

{ ｊ
（２５）

依据ＰＨ系统的特性，即由多个具有ＰＨ结构
的系统构成的系统依然是 ＰＨ系统，由式（１７）可
得由多个航天器误差系统组成的编队误差系统

Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ函数为：

珚Ｈ ＝∑
ｎ

ｉ＝１

珚Ｈｉ＝∑
ｎ

ｉ＝１

１
２珔ｘ

Ｔ
ｉ珔ｘｉ （２６）

式中，珚Ｈｉ为航天器ｉ的误差哈密顿函数，珔ｘｉ＝ｘｉ－
ｘｉｄ为航天器ｉ的状态误差。

由式（２６）可得：
珚Ｈ
珚Ｘ
＝珚Ｘ （２７）

式中，珚Ｘ＝［珔ｘＴ１ 珔ｘＴ２ … 珔ｘＴｎ］Ｔ为编队误差系统
状态。

因此可得编队误差系统ＰＨ方程为：

珚Ｘ
·
＝（Ｉｎ珔Ｊ）

珚Ｈ
珚Ｘ
＋（Ｉｎ珚Ｇ）珚Ｕ

珔Ｙ＝（Ｉｎ珚Ｇ
Ｔ）
珚Ｈ
珚

{
Ｘ

（２８）

式中，珚Ｕ＝［珔ｕ１ 珔ｕ２ … 珔ｕｎ］Ｔ为系统控制律，
表示矩阵Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ积。

３．２　编队分布式协调控制

为了保持航天器编队相对运动构型，将各航

天器间相对位置误差耦合到系统中，取编队误差

系统期望Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ函数为：

珚Ｈｄ ＝
１
２∑

ｎ

ｉ＝１
（珔ｘＴｉ珔ｘｉ＋∑

ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ珔ｘ

Ｔ
ｉｊＭ珔ｘｉｊ） （２９）

式中：

Ｍ＝
ｋｐＩ３ ０３×３
０３×３ ０３×[ ]

３

珔ｘｉｊ＝珔ｘｉ－珔ｘｊ为航天器 ｉ与航天器 ｊ之间相对状态
保持的误差，且仅为具有拓扑连接的航天器之间

才有此项，即ａｉｊ≠０；ｋｐ为互联系数。
由式（２９）可求得：

　
珚Ｈｄ
珚Ｘ
＝珚Ｘ＋｛［（Ｌ－Ａ）Ｉ６］珚Ｘ｝（ＩｎＭ） （３０）

根据引理３，求解匹配方程：

　（ＩｎＧ⊥）（Ｉｎ珔Ｊ）
珚Ｈ
珚Ｘ

＝（ＩｎＧ⊥）［Ｉｎ（珔Ｊｄ－珚Ｄｄ）］
珚Ｈｄ
珚Ｘ

（３１）

因为 Ｇ⊥ Ｇ＝０且 Ｇ⊥ 满秩，可取 Ｇ⊥ ＝

［Ｉ３ ０３×３］，并设

珔Ｊｄ＝
Ｊ１１ Ｊ１２
－ＪＴ１２ Ｊ２[ ]

２

，Ｊ１１＝－Ｊ
Ｔ
１１，Ｊ２２＝－Ｊ

Ｔ
２２

珚Ｄｄ＝
Ｄ１１ ０３×３
０３×３ Ｄ２[ ]

２

，Ｄ１１＝Ｄ
Ｔ
１１，Ｄ２２＝Ｄ

Ｔ
２









 ２

（３２）
将式（３２）代入式（３１）可得到方程：

珔Ｐ＝［Ｉｎ（Ｊ１１－Ｄ１１）］｛［（Ｌ－Ａ）ｋｐＩ３］珚Ｑ｝＋
（ＩｎＪ１２）珔Ｐ （３３）

式中：珚Ｑ＝（ＩｎＧ⊥）珚Ｘ＝（珔ｑ１，珔ｑ２，…，珔ｑｎ）
Ｔ，珔ｑｉ＝

（珋ｘｉ，珋ｙｉ，珋ｚｉ）；珔Ｐ＝（ＩｎＧ
Ｔ）珚Ｘ＝（珔ｐ１，珔ｐ２，…，珔ｐｎ）

Ｔ，

珔ｐｉ＝（珋ｘ
·
ｉ，珋ｙ
·
ｉ，珋ｚ
·
ｉ）。

根据 珔Ｐ和 珚Ｑ的任意性，满足该方程的条件为
Ｊ１１＝Ｄ１１，Ｊ１２＝Ｉ３。因此可设

珔Ｊｄ＝
０３×３ Ｉ３
－Ｉ３[ ]Ｓ

珚Ｄｄ＝
０３×３ ０３×３
０３×３ ｋｄＩ[ ]










３

（３４）

式中，ｋｄ为阻尼系数。
根据引理３可知系统控制律为：

珚Ｕ＝（ＧＴＧ）－１ＧＴ ［Ｉｎ（珔Ｊｄ－珚Ｄｄ）］
珚Ｈｄ
珚Ｘ{ －

（Ｉｎ珔Ｊ）
珚Ｈ
珚}Ｘ （３５）

将式（２７）、式（３０）和式（３４）代入式（３５）中可求
得系统（２８）的控制律为：

珚Ｕ＝－［（Ｌ－Ａ）ｋｐＩ３］珚Ｑ－ｋｄ珔Ｐ （３６）
由式（３６）可得误差系统第 ｉ个卫星的控制

律为：

珔ｕｉ＝－ ∑
ｎ

ｊ＝１
ｋｐａｉｊ（珔ｑｉ－珔ｑｊ[ ]）－ｋｄ珔ｐｉ （３７）

由定义１及式（３７）可得原系统第ｉ个卫星的
控制律为：

　ｕｉ＝－ ∑
ｎ

ｊ＝１
ｋｐａｉｊ（珔ｑｉ－珔ｑｊ[ ]）－ｋｄ珔ｐｉ－βｉ （３８）

式中，βｉ＝（４ｘｉ－ｘｉｄ＋２ｙｉｄ－ｘ̈ｉｄ，ｙｉ－ｙｉｄ－２ｘｉｄ－
ｙ̈ｉｄ，－̈ｚｉｄ－ｚｉｄ）

Ｔ。

因为 珚Ｈｄ≥０，且

·８６·
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珚Ｈ
·

ｄ ＝
珚Ｈｄ
珚[ ]Ｘ

Ｔ

［Ｉｎ（珔Ｊｄ－珚Ｄｄ）］
珚Ｈｄ
珚Ｘ

＝－ 
珚Ｈｄ
珚[ ]Ｘ

Ｔ

（ＩｎＤｄ）
珚Ｈｄ
珚[ ]Ｘ ≤０ （３９）

又因为 珚Ｘ＝珚Ｘｄ时，珚Ｈｄ ＝０，因此包含在 Ｍ ＝
｛珚Ｘ∈ＲＲ６ｎ×６ｎ ［珚Ｈｄ／珚Ｘ］

Ｔ（Ｉｎ珚Ｄｄ）珚Ｈｄ／珚Ｘ＝０｝中
的闭环系统最大不变集等于｛珚Ｘｄ｝，根据引理３可
知此闭环系统渐进稳定。

４　数值仿真

本节分别给出了广义正则变换和 ＩＤＡＰＢＣ
算法设计的控制律进行航天器编队构型控制的数

值仿真实例，主要用于验证７个航天器编队相对
距离轨迹跟踪以及运动构型保持控制。设航天器

在高度为６００ｋｍ的近地圆参考轨道上的参考点
（半长轴为 ６９７８ｋｍ，偏心率为 ０，轨道倾角为
π／６，升交点赤经为π／３，纬度幅角为０，真近点角
为０）附近运行，计算出参考轨道的轨道角速度为
ω＝１０８３１×１０－３ｒａｄ／ｓ，设置仿真步长为０１ｓ，
数值仿真中采用ＯＤＥ４５函数求解微分方程，相对
精度设置为１０－８，绝对精度设置为１０－９。

仿真中，考虑了非线性和地球非球形的 Ｊ２
项摄动的影响。在仿真计算的每个时间步，先

将各航天器在地心惯性坐标系中的绝对运动状

态转换到参考点的 ＥｕｌｅｒＨｉｌｌ坐标系中，然后基
于ＥｕｌｅｒＨｉｌｌ坐标系的相对运动状态应用提出的
控制律计算各航天器的控制加速度。７个航天
器按表 １所示生成位于 ＥｕｌｅｒＨｉｌｌ坐标系 Ｘ－
Ｙ－Ｚ平面内的编队运动构型，并要求７个航天
器保持此编队构型在期望的相对运动轨迹上稳

定飞行。分别对航天器领导 －跟随控制和分布
式协调控制方法进行仿真计算，其中分布式协

调控制采用固定的网络拓扑结构，其拓扑结构

图的邻接矩阵为

Ａ＝

０ ０ １ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ １ ０ ０
１ ０ ０ ０ ０ １ ０
１ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ １
０ ０ １ ０ ０ ０ １
０ ０ ０ ０ １ １





















０

领导－跟随控制采用式（２１）的控制律，其中 珔ｕｉ＝
－０．１珋ｙｉ，βｉ（ｘｉ，ｔ）＝（４ｘｉ－ｘｉｄ＋２ｙｉｄ－̈ｘｉｄ，ｙｉ－ｙｉｄ－
２ｘｉｄ－ｙ̈ｉｄ，－ｚ̈ｉｄ －ｚｉｄ）

Ｔ，分布式协调控制采用

式（３８）的控制律，其中互联系数 ｋｐ＝００２，阻尼
系数 ｋｄ＝０５。各航天器轨道初始角度 φｉ０ ＝

２９８°和期望角度 φｉｄ＝３１８°，其他轨迹参数如表１
所示。

表１　各航天器初始和期望轨迹
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｄｅｓｉｒｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｅａｃｈｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

航天器

序号

初始状态 期望状态

ｃｉ０ ｂｉ０ ｉ０／（°） ｃｉｄ ｂｉｄ ｉｄ／（°）

１ ０．８ ０．８ ４０ ０．８＋Δ ０．８＋Δ ４０

２ ０．８ ０．８ ２０ ０．８＋Δ ０．８＋Δ ２０

３ １ １ ５０ １＋Δ １＋Δ ５０

４ １ １ ３０ １＋Δ １＋Δ ３０

５ １ １ １０ １＋Δ １＋Δ １０

６ １．２ １．２ ４０ １．２＋Δ １．２＋Δ ４０

７ １．２ １．２ ２０ １．２＋Δ １．２＋Δ ２０

注：仿真实例中取Δ＝０．１。

数值仿真结果如图１～４所示，所有结果都在
ＥｕｌｅｒＨｉｌｌ坐标系中表示，分别给出了期望构型中
７个航天器各自的跟踪轨迹、轨迹跟踪误差、相邻
航天器之间轨迹跟踪误差和控制加速度。

图１给出了７个航天器的跟踪轨迹以及编队
构型，图中Ｓｉ表示第ｉ个航天器的轨迹，从图中可
以看到，航天器编队轨迹跟踪过程中能保持稳定

的构型。

图１　各航天器跟踪轨迹
Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｃｋｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｅａｃｈｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图２给出了７个航天器分别采用分布式协调
控制和领导 －跟随控制时的轨迹误差，图中 ＥＳｉ
为第ｉ个航天器采用领导－跟随控制律的轨迹误
差，ＥＤｉ为第 ｉ个航天器采用分布式协调控制律
的轨迹误差。从图２（ａ）显示结果可得，ｘ方向采
用领导－跟随控制律误差收敛到 １０－３ｋｍ需要
８００ｓ，而采用分布式协调控制律误差收敛到
１０－３ｋｍ仅需要４８０ｓ；ｙ方向采用领导－跟随控制
律误差收敛到１０－３ｋｍ需要８５０ｓ，而采用分布式

·９６·
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（ａ）轨迹跟踪瞬态误差
（ａ）Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

（ｂ）轨迹跟踪稳态误差
（ｂ）Ｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

图２　各航天器轨迹跟踪误差
Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｏｆｅａｃｈｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

协调控制律误差收敛到 １０－３ｋｍ仅需要 ４００ｓ；
ｚ方向采用领导 －跟随控制律误差收敛到
１０－３ｋｍ需要３２０ｓ，而采用分布式协调控制律误
差收敛到１０－３ｋｍ仅需要２００ｓ。由此可知，采用
分布式协调控制律误差收敛速度更快。从

图２（ｂ）显示结果可得，稳态下分布式协调控制的
轨迹跟踪误差小于领导－跟随控制。

图３给出了７个航天器采用分布式协调控制
和领导－跟随控制时相邻卫星之间的轨迹跟踪误
差，图中ＳＥｉ－ｊ为各航天器采用领导 －跟随控制时
第ｉ个航天器与第 ｊ个航天器之间的相对轨迹误

（ａ）相邻航天器之间轨迹跟踪瞬态误差
（ａ）Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｅｒｒｏｒｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

ｂｅｔｗｅｅｎａｄｊａｃｅｎｔｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

（ｂ）相邻航天器之间轨迹跟踪稳态误差
（ｂ）Ｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

ｂｅｔｗｅｅｎａｄｊａｃｅｎｔｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图３　相邻航天器之间轨迹跟踪误差
Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎａｄｊａｃｅｎｔｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

差，ＤＥｉ－ｊ为各航天器采用分布式协调控制时第 ｉ
个航天器与第 ｊ个航天器之间的相对轨迹误差。
从图３（ａ）显示结果可得，在ｘ方向采用领导 －跟
随控制律误差收敛到１０－３ｋｍ需要７５０ｓ，而采
用分布式协调控制律误差收敛到１０－３ｋｍ仅需
要２００ｓ；在 ｙ方向采用领导 －跟随控制律误差
收敛到１０－３ｋｍ需要７００ｓ，而采用分布式协调
控制律误差收敛到 １０－３ｋｍ仅需要 ３００ｓ；在 ｚ
方向采用领导 －跟随控制律误差收敛到１０－３ｋｍ

·０７·
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需要３００ｓ，而采用分布式协调控制律误差收敛
到１０－３ｋｍ仅需要２００ｓ。由此可知，采用分布
式协调控制律误差收敛速度更快。从图３（ｂ）显
示结果可得，稳态时分布式协调控制误差小于

领导 －跟随控制误差。
图４给出了分布式协调控制和领导－跟随控

制时对７个航天器分别施加的加速度，图中 ＡＳｉ
为各航天器采用领导－跟随控制律时第 ｉ个航天

（ａ）各航天器施加的瞬态加速度
（ａ）Ｔｒａｎｓｉｅｎｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｐｐｌｉｅｄｂｙｅａｃｈｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

（ｂ）稳态时各航天器施加的加速度
（ｂ）Ｓｔｅａｄｙａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｐｐｌｉｅｄｂｙｅａｃｈｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图４　各航天器施加的加速度变化
Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｉｎａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｐｐｌｉｅｄｂｙｅａｃｈｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

器所施加的加速度，ＡＤｉ为各航天器采用分布式
协调控制律时第ｉ个航天器所施加的加速度。从
图４（ａ）显示结果可得，采用分布式协调控制时系
统在ｘ方向所施加的加速度收敛到２×１０－４ｍ／ｓ２

仅需要２００ｓ，而采用领导－跟随控制加速度收敛
到２×１０－４ｍ／ｓ２需要５００ｓ；ｙ方向所施加的加速
度收敛到２×１０－４ｍ／ｓ２仅需要２２０ｓ，而采用领
导－跟随控制加速度收敛到２×１０－４ｍ／ｓ２需要
３５０ｓ；ｚ方向所施加的加速度收敛到２×１０－４ｍ／ｓ２

仅需要１８０ｓ，而采用领导－跟随控制加速度收敛
到２×１０－４ｍ／ｓ２需要３００ｓ。由此可知，采用分布
式协调控制律加速度收敛速度更快。从图４（ｂ）
显示结果可得，稳态下分布式协调控制的加速度

和领导－跟随控制无明显差别。

５　结论

本文基于ＰＨ理论采用广义正则变换和ＩＤＡ
ＰＢＣ算法，研究了航天器编队轨迹跟踪控制问
题。通过广义正则变换将航天器编队时变相对运

动ＰＨ方程转换为轨迹跟踪误差ＰＨ方程，从而得
到航天器编队领导 －跟随构型轨迹跟踪控制律；
在误差系统 ＰＨ模型基础上，引入相对误差的期
望Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎ函数，根据 ＩＤＡＰＢＣ算法，设计出
了分布式协调控制律。最后采用实例仿真验证了

方法的有效性。仿真结果表明，编队航天器在本

文设计的控制律作用下，能够准确、快速地达到期

望的运动轨迹并保持构型。相比领导－跟随控制
律，采用分布式协调控制律跟踪误差收敛速度更

快，相邻航天器之间轨迹跟踪稳态误差更小，因此

分布式协调控制律更适合于航天器编队轨迹跟踪

控制。文中基于ＰＨ理论对航天器编队轨道跟踪
控制问题进行了初步探索，为 ＰＨ理论在航天器
编队控制领域的应用打下了基础，但采用的动力

学模型是线性化模型，后续还需要研究基于航天

器非线性动力学模型及考虑 Ｊ２摄动的编队轨迹
跟踪控制方法。
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