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空间电磁对接鲁棒姿态控制
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摘　要：面向在轨服务的空间电磁对接技术具有广阔应用前景，但其姿态控制设计存在强非线性及耦合
性问题需要解决，电磁／地磁力矩干扰姿态系统稳定。针对绝对／相对姿态动力学模型，分别采用反馈线性化
以及鲁棒Ｈ∞控制综合方法、扩张状态观测器以及鲁棒Ｈ∞控制综合方法设计姿态控制系统。理论研究、对比
分析两种控制策略特点，并通过仿真验证了所设计控制系统的可行性。理论研究及仿真结果表明：两种控制

策略都是可行的，对模型参数变化及外界干扰具有较强鲁棒性；基于相对姿态动力学的综合控制设计方法能

有效利用航天器相对姿态测量信息，且无需额外设计状态估计器。
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　　空间电磁对接技术有效利用电磁力实现航天
器柔性对接操作，具有不消耗推进剂、对航天器表

面光学镜头无羽流污染以及可逆连续控制等优

势，在小卫星领域具有广阔应用前景［１］。

空间电磁对接装置为两航天器上的电磁线

圈，当两线圈不正对时，其不但能产生对接控制所

需电磁力，也会产生额外电磁力矩，给对接姿态控

制系统设计带来一定困难。同时，由于地磁场与

两航天器上电磁线圈相互作用产生外界干扰力

矩，对接姿态控制系统设计还必须考虑该干扰力

矩的影响［２－４］。另外，电磁场对星上电子存在一

定干扰，需要考虑适当的屏蔽及抗干扰措施，比如

在重要电子设备附近配置负向电磁场、采用屏蔽

套等。

空间电磁对接属于航天器交会对接的最终逼

近阶段，姿态控制可以采用绝对姿态运动方程形

式，也可以采用相对姿态运动方程形式。绝对姿

态控制动力学方程相对较简单，但电磁对接阶段

测量值一般为相对状态，控制设计需要将相对状

态转换到绝对姿态；相对姿态控制动力学方程较

复杂，非线性及耦合性比绝对姿态情况强，但测量

值不需要转换，能避免转换过程所引入的误差。

空间电磁对接姿态运动方程具有强非线性及

强耦合性、存在外界干扰力矩、模型未建模动态等

问题需要解决，要求姿态控制系统具有较强鲁棒

性及适应性。刘鲁华基于反馈线性化（ＥＦＬ，
ＥｘａｃｔＦｅｅｄｂａｃｋＬｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ）以及终端滑模控制
技术研究了绝对姿态鲁棒控制［５］；朱承元采用双
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闭环自抗扰方法 （ＡＤＲＣ，ＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
ＲｅｊｅｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌ）设计某大挠性多体卫星的绝对
姿态控制，并与 ＰＩＤ控制作了详细比较［６］；袁长

清等基于期望逆系统及滑模控制技术设计航天器

编队飞行的多目标鲁棒姿态跟踪控制［７］。

基于空间电磁对接任务背景，论文分别针对

绝对／相对姿态动力学模型开展鲁棒控制设计，并
对比研究两种控制策略。

１　姿态动力学建模

空间电磁对接采用Ｖｂａｒ向对接，两航天器
系统如图１所示。其中，ｏＴｘＴｂｙＴｂｚＴｂ，ｏＣｘＣｂｙＣｂｚＣｂ分
别为目标航天器与追踪航天器的体坐标系。

图１　两航天器体坐标系
Ｆｉｇ．１　Ｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｓｙｓｔｅｍｓｏｆｔｗｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

１．１　相对姿态动力学模型

追踪航天器相对姿态基于目标航天器体坐标

系ｏＴｘＴｂｙＴｂｚＴｂ定义。空间电磁对接阶段相对姿态
角较小，以欧拉角表示不会出现奇异，故论文基于

３２１转序，以俯仰角 θｒ，偏航角 ψｒ及滚动角 γｒ表
示追踪航天器相对姿态角。以追踪航天器体坐标

系ｏＣｘＣｂｙＣｂｚＣｂ为计算坐标系，建立相对姿态动力
学方程如下
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式（１）的推导过程假设了目标航天器对地定
向，即目标航天器体坐标系与其轨道系ｏＴｘＴｏｙＴｏｚＴｏ
关系保持如图２所示。ωＴ为目标航天器轨道角
速度，ωｒｘ，ωｒｙ，ωｒｚ为追踪航天器相对 ｏＴｘＴｂｙＴｂｚＴｂ的
转动角速度 ωｒ在 ｏＣｘＣｂｙＣｂｚＣｂ上投影；Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ
为作用在追踪航天器上的外力矩之和；不考虑追

踪航天器的惯量积，Ｊｘ，Ｊｙ，Ｊｚ分别为其体轴主惯

量；ｓψｒ表示ｓｉｎψｒ，ｃψｒ表示ｃｏｓψｒ，其他类推。

１．２　绝对姿态动力学模型

追踪航天器绝对姿态基于地心赤道惯性坐标

系定义。转序仍然为３２１，以 θ，ψ，γ表示绝对姿
态角。以 ｏＣｘＣｂｙＣｂｚＣｂ为计算坐标系，建立绝对姿
态动力学模型如式（２）所示。其中 ωｘ，ωｙ，ωｚ为
追踪航天器相对地心赤道坐标系的转动角速度ω
在ｏＣｘＣｂｙＣｂｚＣｂ上投影。

Ｊｘωｘ＋（Ｊｚ－Ｊｙ）ωｙωｚ＝Ｍｘ
Ｊｙωｙ＋（Ｊｘ－Ｊｚ）ωｘωｚ＝Ｍｙ
Ｊｚωｚ＋（Ｊｙ－Ｊｘ）ωｘωｙ＝Ｍ

{
ｚ

（２）

１．３　姿态运动学方程

基于３２１转序的绝对／相对姿态运动学方程
形式一致，如式（３）所示。

θ＝
（ωｙｓｉｎγ＋ωｚｃｏｓγ）

ｃｏｓψ
ψ＝ωｙｃｏｓγ－ωｚｓｉｎγ
γ＝ωｘ＋θｓｉｎ










ψ

（３）

图２　目标航天器轨道系及其体坐标系
Ｆｉｇ．２　Ｏｒｂｉｔａｎｄｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｓｙｓｔｅｍｏｆｔａｒｇｅｔｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

２　姿态控制

２．１　绝对姿态鲁棒跟踪控制

绝对姿态运动方程是典型的非线性方程，且

３个控制通道之间存在强耦合。论文采用反馈线
性化方法将方程线性化，针对该方法所需高精度

模型的不足，采用 Ｈ∞方法设计绝对姿态鲁棒跟
踪控制器。

反馈线性化设计的关键在于状态微分同胚映

射以及输入变换。微分同胚映射设计如式（４）所
示，状态变量为Ｘ＝ ωｘ ωｙ ωｚ[ ]θ φ γ Ｔ

。

Φ１１（ｘ）＝ｘ４，Φ
１
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３
１（ｘ）＝ｘ６

Φ３２（ｘ）＝ｘ１＋ｔａｎｘ５（ｘ２ｓｉｎｘ６＋ｘ３ｃｏｓｘ６
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（４）
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定义新状态变量如式（５）所示，推导得到标
准相变量形式的解耦动力学方程如式（６）所示。
　　　　　ξ＝ ξ１１，ξ

１
２，ξ

２
１，ξ

２
２，ξ

３
１，ξ[ ]３２

Ｔ

＝ Φ１１，Φ
１
２，Φ

２
１，Φ

２
２，Φ

３
１，Φ[ ]３２

Ｔ （５）
ξｉ１＝ξ

ｉ
２

ξｉ２＝ｂｉ＋ａｉ１ｕ１＋ａｉ２ｕ２＋ａｉ３ｕ{
３

，ｉ＝１，２，３（６）

式中，参数 ａｉｊ，ｉ，ｊ＝１，２，３和 ｂｉ形式如文献［５］
所示。

基于式（６）设计输入变换：
ｖｉ＝ｂｉ＋ａｉ１ｕ１＋ａｉ２ｕ２＋ａｉ３ｕ３－ｋ２ｉξ

ｉ
２－ｋ１ｉξ

ｉ
１（７）

通过状态微分同胚映射以及输入变换，被控

系统线性化模型推导如式（８）所示。分析该式可
知原非线性模型已解耦成３个相同的二阶伪线性
模型。

ξｉ１＝ξ
ｉ
２

ξｉ２＋ｋ２ｉξ
ｉ
２＋ｋ１ｉξ

ｉ
１＝ｋｉｖ{

ｉ

，ｉ＝１，２，３ （８）

其中，ｋｉ＝４，ｋ１ｉ＝４，ｋ２ｉ＝２，ｉ＝１，２，３。
基于式（８）开展绝对姿态控制设计，限于篇

幅考虑，在此仅以俯仰通道开展仿真分析，其他两

通道设计分析类似。被控对象开环频域特性如图

３所示。依据被控对象频率特性设计３个加权函
数如式（９）所示。

Ｗ１＝
１０
（ｓ＋１），Ｗ２＝１×１０

－５，Ｗ３＝０．１ （９）

目标航天器对地定向，绝对姿态角变化如式

（１０）所示。其中，ωＴ为目标航天器轨道角速度，
以５００ｋｍ计算，为０．００１１ｒａｄ／ｓ。

θｄ（ｔ）＝ωＴｔ，ψｄ（ｔ）＝γｄ（ｔ）＝０ （１０）
追踪航天器初始姿态设计如式（１１）所示。

θ（ｔ）＝２°，ψ（ｔ）＝γ（ｔ）＝０ （１１）
考虑转动惯量有 ±２０％的偏差，电磁力矩干

扰以均值为０，方差为０．００１Ｎｍ的高斯白噪声表
征。仿真结果如图４、图５所示。

图３　被控对象开环频率特性
Ｆｉｇ．３　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｐｌａｎｔ

图４　追踪航天器俯仰姿态角
Ｆｉｇ．４　Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图５　追踪航天器俯仰姿态角偏差
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｕｌｔｅｄｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

从图中可分析得出，基于ＥＦＬ＋Ｈ∞绝对姿态
鲁棒控制设计能较好跟踪目标航天器姿态变化，

对模型参数变化及外界干扰具有较好鲁棒性。

２．２　相对姿态鲁棒调节控制

相对姿态运动方程比绝对姿态运动方程复杂，

采用反馈线性化方法不易解决。论文综合采用

ＥＳＯ和Ｈ∞方法设计相对姿态的鲁棒调节控制。
空间电磁对接阶段两航天器相距较近，姿态

控制目的是实现高精度调节，相对姿态偏差较小。

根据小角度条件下的三角函数近似：ｃｏｓ（）＝１，
ｓｉｎ（）＝，以及小姿态角速度假设，略去二阶
以上小量，相对姿态运动学方程可简化为如式

（１２）所示。
θ＝ωｚ，ψ＝ωｙ，γ＝ωｘ （１２）

综合式（１）和式（１２）可得空间电磁对接相对
姿态控制模型如式（１３）所示。

γ̈ｒ
ψ̈ｒ
θ̈









ｒ

＝

（Ｊｙ－Ｊｚ）（ψｒ＋ωＴｓγｒｃψｒ）（θｒ＋ωＴｃγｒｃψｒ）
Ｊｘ

（Ｊｚ－Ｊｘ）（γｒ－ωＴｓψｒ）（θｒ＋ωＴｃγｒｃψｒ）
Ｊｙ

（Ｊｘ－Ｊｙ）（γｒ－ωＴｓψｒ）（ψｒ＋ωＴｓγｒｃψｒ）
Ｊ

















ｚ
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＋ωＴ

０ －θｒ ψｒ
θｒ ０ －γｒ
－ψｒ γｒ









０

－ｓψｒ
ｓγｒｃψｒ
ｃγｒｃψ









ｒ

＋

Ｍｘ／Ｊｘ
Ｍｙ／Ｊｙ
Ｍｚ／Ｊ









ｚ

（１３）
将姿态角之间耦合项、电磁力矩模型偏差及

外界干扰等效为总扰动，分别记为 ｆｄγ，ｆｄψ，ｆｄθ，控
制量为反作用飞轮力矩，将式（１３）线性化如式
（１４）所示。

γ̈ｒ
ψ̈ｒ
θ̈









ｒ

＝

ｆｄγ
ｆｄψ
ｆｄ









θ

＋

ｕｘ／Ｊｘ
ｕｙ／Ｊｙ
ｕｚ／Ｊ









ｚ

（１４）

由式（１４）可知，各姿态角控制通道之间已完
全解耦，控制系统设计的关键在于对 ｆｄγ，ｆｄψ，ｆｄθ的
实时估计。论文基于三阶 ＥＳＯ设计实时观测该
总扰动，并在控制回路中引入干扰补偿。三通道

ＥＳＯ设计一致，为节约篇幅以下仅就俯仰通道开
展设计。三阶ＥＳＯ设计如式（１５）所示。

ｅ＝ｚ１－ｙ
ｚ１＝ｚ２－β１ｅ

ｚ２＝ｚ３－β２ｅ＋
ｕｚ
Ｊｚ

ｚ３＝－β３ｆａｌ（ｅ，α，δ













）

（１５）

其中，ｙ为系统测量输出，ｆａｌ（ｅ，α，δ）如式（１６）
所示。

ｆａｌ（ｅ，α，δ）＝
ｅαｓｇｎ（ｅ） ｅ＞δ
ｅ／δ１－α ｅ≤{ δ

，０≤α≤１，δ＞０

（１６）
为设计方便，通过如式（１８）所示控制输入变

化将式（１４）转换成如式（１７）所示。其中，状态变
量为ｘ１＝θ，ｘ２＝θ。

ｘ１＝ｘ２
ｘ２＝４ｖ－２ｘ２－４ｘ{

１

（１７）

ｖ＝１４
ｕｚ
Ｊｚ
＋２ｘ２＋４ｘ１＋ｆｄ( )θ （１８）

新控制变量ｖ的设计同绝对姿态鲁棒控制情
况一致，ＥＳＯ能实时估计系统状态及总扰动
量［８－９］，即 ｅ→０，ｚ２→ｘ２，ｚ３→ｆｄθ，待整定参数为：
β１，β２，β３，α，δ。β１，β２，β３由系统采样步长确定，
α，δ用以实现ｆａｌ（）函数特性：小误差，大增益；
大误差，小增益。

经过仿真实验的多次迭代优化，三阶 ＥＳＯ参
数整定如式（１９）所示。
　α＝０．１，δ＝０．１，β１＝１００，β２＝２０，β３＝１ （１９）

初始相对姿态角设计为２°，期望姿态角调节
律设计如式（２０）所示。

θｒ（ｔ）＝θｒ０－θｒ０·ｔ／８０ （２０）

基于实际工程考虑，反作用飞轮力矩限幅为

０．２Ｎ·ｍ，转动惯量和电磁力矩干扰设置同绝对
姿态一致。仿真结果如图６～图１０所示。分析
可知，基于 ＥＳＯ和 Ｈ∞的相对姿态鲁棒调节控制
是可行的。俯仰姿态角稳定收敛到０，控制偏差
较小；ＥＳＯ能较好估计系统状态，相对姿态角估
计误差较小，几乎可忽略不计，相对姿态角速度估

计初始有一定抖振，但在１５ｓ以后稳定到实际值
附近；所需反作用飞轮力矩满足限幅要求，仅在初

始及设计角速度变化处（８０ｓ）附近有较窄段的最
大控制力矩需求；控制系统仿真加入了模型参数

误差及外界干扰，说明所设计控制系统对模型不

确定性及外界干扰具有较好鲁棒性。

图６　俯仰姿态角
Ｆｉｇ．６　Ｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

图７　俯仰姿态角控制偏差
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｒｏｌｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

图８　俯仰姿态角ＥＳＯ估计偏差
Ｆｉｇ．８　ＥＳＯｅｓｔｉｍａｔｅｅｒｒｏｒｏｆｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ
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图９　俯仰姿态角速度ＥＳＯ估计
Ｆｉｇ．９　ＥＳＯｅｓｔｉｍａｔｅｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

图１０　所需反作用飞轮控制力矩
Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｑｕｉｒｅｄｔｏｒｑｕｅｏｆｒｅａｃｔｉｏｎｗｈｅｅｌ

２．３　比较分析

绝对姿态鲁棒跟踪控制和相对姿态鲁棒调节

控制在动力学模型、控制器设计以及工程实用等

方面各有优缺点，简要比较分析如表１所示。

表１　绝对／相对姿态鲁棒控制比较分析

Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｏｂｕｓｔａｂｓｏｌｕｔｅ／ｒｅｌａｔｉｖｅ

ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

绝对姿态鲁棒控制 相对姿态鲁棒控制

动力学

模型

相对简单，相对测量值

需要转换到绝对值

相对复杂，测量值不需

转换

控制系

统设计

ＥＦＬ＋Ｈ∞，鲁棒性及

适应性较好，需要额外

状态估计设计。

ＥＳＯ＋Ｈ∞，鲁棒性及

适应性都较好，不需要

额外状态估计设计

工程

实用

适用于绝对参数测量

情况

适用于电磁对接等近

距离相对测量情况

３　结　论

（１）空间电磁对接姿态控制系统设计必须考
虑干扰电磁力矩影响；

（２）空间电磁对接控制设计存在非线性及耦
合性问题需要解决；

（３）基于绝对／相对姿态动力学模型，分别采
用ＥＦＬ＋Ｈ∞／ＥＳＯ＋Ｈ∞开展控制设计都能满足需
求，具有较好鲁棒性。基于ＥＳＯ＋Ｈ∞的相对姿态
控制设计不但可以有效利用相对姿态测量信息，

且不用额外设计状态估计器。

下一步将开展角动量管理研究，利用地磁场

与航天器上电磁线圈的相互作用有效卸载反作用

飞轮角动量，确保姿态控制系统的有效性及工程

适用性。
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