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基于循环追踪算法的编队航天器交会控制

杨希祥，杨　涛，张为华
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：采用循环追踪算法解决编队航天器交会控制问题。建立并推导了线性循环追踪算法和非线性
循环追踪算法数学模型，提出了绕飞平面采用循环追踪控制，绕飞平面法向采用比例微分进行振动抑制的编

队交会控制律。基于脉冲推力方式，对绕飞平面分别采用线性和非线性循环追踪的三航天器编队交会控制

问题进行了仿真分析。仿真结果表明，提出的基于循环追踪的控制方式可满足编队航天器交会控制要求，航

天器按顺时针运行轨迹交会于初始位置决定的参考中心，三航天器间相对距离、相对运动速度变化趋势基本

一致，速度增量消耗较小，为航天器编队构形控制研究提供有益参考。
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　　随着微小型航天器技术蓬勃发展和空间任务
需求日益多样化，航天器编队成为空间技术发展

的重要方向和当前的研究热点［１－２］。大量研究表

明，编队飞行使很多单个航天器难以实现的空间

任务变得简单，多功能得以实现，系统整体性能得

到极大提升［３］。在某些特定情形下，编队航天器

需交会整合以完成特定任务或回收编队应对紧急

突发情况，例如，当编队中某航天器出现故障时。

编队航天器的交会属于编队构形控制问题。

构形控制问题是编队飞行必须解决的关键问题，

构形控制算法是航天器编队控制的核心，过去二

十年间，国内外学者对此进行了积极研究［４－６］。

研究人员从生物运动中个体相互追踪的行为

出发，总结出基于循环矩阵的循环追踪运动策略，

提出了将循环追踪算法应用于编队分布式控制的

新思想，并将其应用于机器人、无人机等编队

控制［７－９］。

循环追踪算法分为线形循环追踪算法和非线

性循环追踪算法，非线性循环追踪算法又分为定

速非线性循环追踪算法和变速非线性循环追踪算

法［１０］。线性循环追踪下，编队收敛于初始几何中

心，变速非线性循环追踪下，如果合理选取控制参

数，同样具有这一性质。受这一性质启发，本文将

循环追踪算法应用于编队航天器交会问题，其逆

问题即为构形捕获问题，为航天器编队构形控制

问题研究提供新思路。
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１　循环追踪算法

１．１　线性循环追踪算法

考虑二维空间中的一组 ｎ个体的编队，个体
坐标由ｐｉ（ｔ）＝（ｘｉ（ｔ），ｙｉ（ｔ））∈Ｒ

２（ｉ＝１，２，…，
ｎ）表示，ｔ≥０。若对任一个体ｉ施加控制 ｕｉ∈Ｒ

２，

使之追踪个体 ｉ＋１，ｉ＝１，２，…，ｎ，追踪对象以 ｎ
取模 （简记为ｍｏｄｎ），则系统控制可统一描述为

ｕｉ（ｔ）＝∑
ｎ

ｊ≠ｉ
ａｉｊ（ｐｊ（ｔ）－ｐｉ（ｔ）），ｉ，ｊ＝１，２，…，ｎ

（１）
ａｉｊ表示个体ｉ受个体 ｊ影响的控制增益。全系统
可表示为如下形式：假定个体ｉ的运动仅受个体 ｉ
＋１作用，直接指向成员ｉ＋１的控制ｕｉ∈Ｒ

２变为

ｕｉ＝ａ（ｐｉ＋１－ｐｉ），ｉ＝１，２，…，ｎｍｏｄｎ （２）
式中ａ为常数，个体运动学方程的向量形式可表
示为

ｐ＝Ｍｐ （３）
式中，

Ｍ ＝

－ａ ａ ０ … … ０
０ －ａ ａ ０ … ０
   

０ … ０ －ａ ａ ０
０ … … ０ －ａ ａ
ａ ０ … … ０ －

















ａ

＝ａ（Π－Ｉｎ） （４）
此种追踪方式表示“一对一”线性循环追踪运动

控制，信息交流机制相对简单，更利于工程应用与

实现。

１．２　非线性循环追踪算法

对于非完整约束编队系统，个体运动方程一

般用下式表示，

ｘ
ｙ

θ









·
＝
ｃｏｓθ ０
ｓｉｎθ ０









０ １

ｕ[ ]ω （５）

式中，（ｘ，ｙ）∈Ｒ２表示个体在平面内的位置，θ表
示运动方向，（ｕ，ω）∈Ｒ２表示切向速度和角速度
控制输入。式（５）描述个体运动简单直观，但不
便描述需要的追踪控制律。为此，引入在相对坐

标系下描述非线性循环追踪问题的方式［１１］。系

统中含两个成员和三个成员时，循环追踪的相对

运动描述如图１所示。
图中，ｒｉ表示个体ｉ与ｉ＋１的距离，αｉ表示个

体ｉ实际速度方向与期望速度方向的夹角，βｉ表
示个体ｉ实际速度反方向与个体ｉ＋１速度方向的

图１　两成员（左）和三成员（右）循环追踪
相对坐标

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｉｎｃｙｃｌｉｃｐｕｒｓｕｉｔｆｏｒｔｗｏ
ａｇｅｎｔ（ｌｅｆｔ）ａｎｄｔｈｒｅｅａｇｅｎｔ（ｒｉｇｈｔ）

夹角。

个体ｉ的运动方程可表示为
ｒｉ＝－ｖｉｃｏｓαｉ－ｖｉ＋１ｃｏｓ（αｉ＋βｉ）

αｉ＝
１
ｒｉ
（ｖｉｓｉｎαｉ＋ｖｉ＋１ｓｉｎ（αｉ＋βｉ））－ωｉ

β
·

ｉ＝ωｉ－ωｉ










＋１

（６）

对于包含 ｎ个成员的多体系统，成员相对坐
标ξｉ＝（ｒｉ，αｉ，βｉ），ｉ＝１，…，ｎ。式（６）定义的多
体系统相对运动方程存在如下等式关系，

ｇ１（ξ）＝ｒ１ｓｉｎα１＋ｒ２ｓｉｎ（α２＋π－β１）＋ｒ３ｓｉｎ（α３＋２π－β１－β２）

　　＋…＋ｒｎｓｉｎ（αｎ＋（ｎ－１）π－β１－β２－…－βｎ－１）＝０

ｇ２（ξ）＝ｒ１ｃｏｓα１＋ｒ２ｃｏｓ（α２＋π－β１）＋ｒ３ｃｏｓ（α３＋２π－β１－β２）

　　＋…＋ｒｎｃｏｓ（αｎ＋（ｎ－１）π－β１－β２－…－βｎ－１）＝０

ｇ３（ξ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
βｉ＋ｎπ＝０ｍｏｄ２













π

（７）
若对个体运动施加控制

ｖｉ＝ｋｒｒｉ
ωｉ＝ｋαα{

ｉ

（８）

式中，ｋｒ、ｋα＞０，为常数控制增益，由于速度控制
量为随相对距离变化的变量，称为变速的非线性

循环追踪算法，此时式（６）表示的个体相对运动
方程转化为

ｒｉ＝－ｋｒ（ｒｉｃｏｓαｉ＋ｒｉ＋１ｃｏｓ（αｉ＋βｉ））

αｉ＝ｋｒ ｓｉｎαｉ＋
ｒｉ＋１
ｒｉ
ｓｉｎ（αｉ＋βｉ( )） －ｋααｉ

β
·

ｉ＝ｋα（αｉ－αｉ＋１










）

（９）

２　基于循环追踪算法的编队交会控制律
设计

　　上节描述的循环追踪算法为平面内编队控制
算法，对于三维空间航天器编队构形问题，采用平

面内和法向分别设计控制律的方法。为方便研究

问题，本文针对空间圆编队情况进行研究。

·２·
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２．１　编队航天器相对运动方程

描述编队相对运动时做如下假设：１）地球为
均质圆球，不考虑摄动因素；２）参考卫星和环绕
卫星均运行于圆轨道；３）编队成员间距离远小于
其轨道半径。于是，得到参考轨道坐标系（ｏｘｙｚ）
下线性化的编队成员相对运动动力学方程（Ｃ－
Ｗ方程）［１２］

ｘ̈＝２ｎｙ＋３ｎ２ｘ＋ａｘ
ｙ̈＝－２ｎｙ＋ａｙ
ｚ̈＝－ｎ２ｚ＋ａ

{
ｚ

（１０）

式中，ｎ＝ μ／ａ３槡 ｃ为平均轨道角速度，ａｃ为参考卫
星半长轴，ａｘ、ａｙ、ａｚ为三个方向的控制加速度。
三个方向控制加速度均为０时，式（１０）描述的编
队相对运动可分解为轨道平面（ｘｙ平面）和垂直
轨道平面（ｚ方向）两个相互独立的运动，ｚ方向的
运动为简谐振动。同时，式（１０）描述的编队绕飞
轨道是一中心在原点的椭圆。

２．２　编队交会控制律设计

由２．１节分析可知，对于编队飞行控制问题，
可以采用循环追踪算法对绕飞平面内运动进行控

制。同时，设计相应的控制律对与绕飞平面垂直

方向的运动进行控制。

为此，在绕飞面内建立新的坐标系 ｏＸＹＺ，Ｘ
轴为由原点沿平面ｘｙ和绕飞平面的交线，指向相
对运动轨道上 ｚ坐标由负值变为正值的点，Ｚ轴
为相对运动正法线方向，Ｙ轴由右手定则确定。
则ｏｘｙｚ与ｏＸＹＺ间存在如下坐标转换关系，











Ｘ
Ｙ
Ｚ
＝Ｍ１（γ）Ｍ３（ψ）











ｘ
ｙ
ｚ

＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓγ ｓｉｎγ
０ －ｓｉｎγ ｃｏｓ









γ

ｃｏｓψ ｓｉｎψ ０
－ｓｉｎψ ｃｏｓψ ０









０ ０ １











ｘ
ｙ
ｚ
（１１）

式中，

ｓｉｎγ＝Ｎ１／Ｎ２
ｃｏｓγ＝ｎ３／Ｎ{

２

，　
ｓｉｎψ＝ｎ１／Ｎ１
ｃｏｓψ＝－ｎ２／Ｎ{

１

其中，

ｎ１＝２ｎ
２ｘ０ｚ０＋２ｘ０ｚ０

ｎ２＝－ｎｘ０ｚ０＋ｎｘ０ｚ０
ｎ３＝－２ｎ

２ｘ２０－２ｘ
２
０

Ｎ１＝ ｎ２１＋ｎ槡
２
２

Ｎ２＝ ｎ２１＋ｎ
２
２＋ｎ槡













 ２

３

（１２）

式中，ｘ０、ｙ０、ｚ０、ｘ０、ｙ０、ｚ０分别为初始位置

与初始速度。

经式（１１）的坐标转换后，绕飞平面 ｏＸＹ内采
用第１节介绍的平面内循环追踪算法进行控制。
令ｓｉｎψ＝ｓ１，ｃｏｓψ＝ｃ１，ｓｉｎγ＝ｓ２，ｃｏｓγ＝ｃ２式（１１）
的逆变换为











ｘ
ｙ
ｚ
＝

ｃ１Ｘ－ｓ１ｃ２Ｙ＋ｓ１ｓ２Ｚ

ｓ１Ｘ＋ｃ１ｃ２Ｙ－ｃ１ｓ２Ｚ

ｓ２Ｙ＋ｃ２









Ｚ

（１３）

式（１３）说明，Ｚ方向运动与采用循环追踪控制的
ｏＸＹ平面的运动相耦合。ｏＸＹＺ坐标下，三轴控制
加速度分别记为 ａＸ、ａＹ、ａＺ，采用循环追踪算法控
制ｏＸＹ平面内运动时，ａＺ＝０，因此，参考轨道坐
标系三轴向控制加速度为［１３］，

ａｘ
ａｙ
ａ









ｚ

＝

ｃ１ａＸ－ｓ１ａＹ
ｓ１ｃ２ａＸ＋ｃ１ｃ２ａＹ
ｓ１ｓ２ａＸ＋ｃ１ｓ２ａ









Ｙ

（１４）

将式（１３）、式（１４）代入式（１０），推导得到 Ｚ方向
动力学模型

Ｚ̈＋ｃ２２ｎ
２Ｚ＝－ｓ１ｓ２ｃ２（３ｃ

２
１＋１）ｎ

２Ｘ

＋ｃ１ｃ２ｓ２（３ｓ
２
１－１）ｎ

２Ｙ＋２ｎｓ２（ｃ１Ｘ
·

－ｓ１Ｙ
·

）

＋ｓ２ｃ２（ｓ１－ｃ１）（ａＸ－ａＹ） （１５）
达到稳定状态时，ａＸ＝ａＹ＝０，式（１５）等号右端呈
周期变化，Ｚ向运动为受迫振动，采用比例微分控
制策略进行振动抑制

Ｚ̈＝－ｋｚＺ－ｋｖｖＺ （１６）
控制增益取值范围为［０．１ｎ，ｎ］。

３　仿真结果与分析

本节通过典型算例，对基于循环追踪算法的

航天器编队交会控制进行仿真，根据仿真结果对

其特点与性质进行深入分析。

考虑３个航天器构成的圆形编队，参考中心
位于半径为 ７４００ｋｍ的圆轨道上。初始时刻，三
航天器均匀分布于相对参考中心半径为８０ｍ的
圆轨道上，相位角分别为φ０１＝０，φ０２＝２π／３，φ０３
＝４π／３，要求三航天器最终交会于参考中心，选
用脉冲推力控制方式。

３．１　航天器线性循环追踪仿真分析

采用１．１节的线性循环追踪算法对绕飞平面
内运动进行控制，式（２）中的控制增益ａ取００５，
仿真步长取１．０，仿真结果如图２～图４所示。

仿真结果表明，采用线性循环追踪控制方法，

可以完成编队航天器交会任务，其实质为航天器

指向参考中心的运动，航天器按顺时针运行轨迹

·３·
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图２　线性循环追踪运动轨迹
Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｕｎｄｅｒｌｉｎｅａｒｃｙｃｌｉｃｐｕｒｓｕｉｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图３　航天器间相对距离
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ

图４　航天器相对速度
Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ

交会于初始位置决定的参考中心，三航天器间相

对距离、相对运动速度变化趋势基本一致，航天器

１与航天器２间最终相对距离为０．０９４０ｍ，航天
器２与航天器３、航天器３与航天器１间相对距离
均为０．０９３９ｍ。速度增量消耗较小且相差不大，
分别为０．２９５８ｍ／ｓ、０．２２４９ｍ／ｓ、０．２８９３ｍ／ｓ。

３．２　航天器非线性循环追踪仿真分析

采用１．２节的变速非线性循环追踪算法对绕
飞平面内运动进行控制。对于三航天器，控制增

益分别设置为ｋｒ＝ｎ／槡３，ｋα＝８０×３ｎ／π，ωｉ＝ｋααｉ
－ｎ（ｉ＝１，２，３）。仿真结果如图５～图７所示。
仿真结果表明，通过设置适当的速度控制增

益和角度控制增益，采用非线性循环追踪控制方

法，同样可以完成编队航天器交会任务。航天器

按顺时针运行轨迹交会于初始位置决定的参考中

图５　非线性循环追踪运动轨迹
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｕｎｄｅｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｙｃｌｉｃｐｕｒｓｕｉｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图６　航天器间相对距离
Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ

图７　航天器相对速度
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ

心，三航天器间相对距离、相对运动速度变化趋势

基本一致，航天器１与航天器２间最终相对距离
为０．０８９３ｍ，航天器 ２与航天器 ３相对距离为
００５８９８ｍ，航天器 ３与航天器 １相对距离为
００４３５２ｍ。速度增量消耗较小但略高于线性循
环追踪，分别为０．３０２ｍ／ｓ、０．２３０ｍ／ｓ、０．２９８ｍ／ｓ。
相对于线性循环追踪算法，由于非线性循环追

踪算法考虑了控制指令执行的时延等因素，交

会过程中编队对称性保持相对逊色，但更接近

工程实际。

编队航天器循环追踪过程中对称性的保持避

免了交会过程航天器的碰撞。３．１节和３．２节的
仿真结果还共同说明了一个问题，即无论线性循

环追踪，还是非线性循环追踪，编队交会的最终位

置由编队初始位置决定，交会的中心即为初始编

队的几何中心。

·４·



　第１期 杨希祥，等：基于循环追踪算法的编队航天器交会控制

４　结论

本文研究了基于循环追踪策略的航天器编队

交会（回收）控制方法，主要研究工作和结论

如下：

（１）建立并推导了线性循环追踪算法和非线
性循环追踪算法数学模型。

（２）提出了绕飞平面采用循环追踪控制、绕
飞平面法向采用比例微分进行振动抑制的编队交

会控制律。

（３）基于脉冲推力方式，对绕飞平面分别采
用线性和非线性循环追踪的三航天器编队交会控

制问题进行了仿真分析。仿真结果表明，提出的

基于循环追踪的控制方式可满足编队航天器交会

控制要求，航天器按顺时针运行轨迹交会于初始

位置决定的参考中心；三航天器间相对距离、相对

运动速度变化趋势基本一致，速度增量消耗较小

且相差不大，非线性循环追踪中，编队对称性保持

相对稍差；编队交会的最终位置为初始位置的几

何中心。
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