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基于改进线性二次型调节器的近地轨道编队卫星鲁棒控制

杏建军，于　洋，王　，郑黎明，陈子昂
（中南大学 航空航天学院，湖南 长沙　４１００８３）

摘　要：为解决编队卫星在近地空间复杂力学环境特别是地球非球形摄动作用下构型易发散的问题，给
出一种基于改进线性二次型调节器的编队卫星构型控制方法。该方法先估计近地空间编队卫星构型设计时

由未建模摄动力引起的误差最大有界范围，再利用误差最大有界范围的二范数改进经典的线性二次型调节

器控制方法，提高经典线性二次型调节器控制器在控制编队卫星构型时的鲁棒性。为评价改进方法的有效

性，给出了一种鲁棒性强弱的量化评判标准。仿真结果表明，改进的方法可以大大提高经典线性二次型调节

器方法的鲁棒性，增强编队卫星控制方法对各种不确定项的抵御能力。
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　　编队卫星飞行技术是当今航天领域的一个热
点，它利用若干颗小卫星替代传统的大卫星，具有

费用低、性能好、适应性强等优点。编队卫星飞行

技术为对地观测和宇宙探测等领域带来了革命性

的影响，为卫星的应用开辟了一个崭新的空间，因

此成为２１世纪航天领域的战略制高点。
编队卫星飞行技术的实现依赖于编队卫星的

构型。近地轨道编队卫星在实际运行中会受到空

间各种复杂摄动力的影响，导致其不按设计的构

型飞行，因此编队卫星的构型保持是编队卫星成

功应用的关键技术之一。国内外众多学者对此问

题进行了研究［１］。在线性控制器设计方面：

Ｓｐａｒｋｓ［２］和Ｇｕｒｆｉｌ等［３］利用ＣＷ方程设计了满足
圆参考轨道的线性二次型调节器 （Ｌｉｎｅａｒ

ＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）控制律；Ｖａｄｄｉ等［４］和

Ｓｅｎｇｕｐｔａ等［５］建立基于线性化的ＴＨ方程对椭圆
参考轨道的构型控制进行了研究；Ｔｉｌｌｅｒｓｏｎ和
Ｈｏｗ［６］提出误差盒的概念，将空间摄动力考虑在
构型控制模型中，只有当误差积累达到设定条件

时才启用控制，有效地减少了能耗；Ｌｉｕ等［７］设计

了一种使ＬＱＲ模型鲁棒的控制方法，增强了系统
的抗干扰性。在非线性控制器设计方面：Ｑｕｅｉｒｏｚ
等［８］利用非线性轨道动力学方程描述编队卫星

的相对运动，设计了非线性自适应控制器；曹喜滨

等［９］研究只利用星载设备而无须地面站的参与，

能够在主星机动与控制、环境干扰未知的情况下

完成对编队系统自适应控制的方法；Ｍａｓｓｅｙ［１０］提
出了一种鲁棒性较强的跟踪控制方法，并设计了
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自适应滑模控制器；杏建军等［１１］用约束力控制

法，通过修正有效地抑制了编队卫星初始化、参考

卫星轨道确定及相对动力学建模等误差的影响，

提高了系统的鲁棒性。

尽管国内外许多学者已对编队卫星的构型控

制进行了大量研究，但还存在有待改进的地方。

在线性控制器设计方面，虽然有方法简单、易于执

行等优点，但由于采用了线性化的模型，存在鲁棒

性不足的问题；在非线性控制器设计方面，虽然有

数学模型精确、鲁棒性强的优点，但存在方法复

杂、不易执行的缺点。

１　数学模型

１．１　坐标系的选取［１２］

①地心赤道惯性坐标系 ＯＸＹＺ：简称惯性坐
标系，定义坐标原点Ｏ为地心，Ｘ轴沿赤道面与黄
道面的交线指向春分点，Ｚ轴指向地球北极，Ｙ轴
由右手定则确定，垂直于Ｘ轴和 Ｚ轴所组成的平
面。②相对运动坐标系 ｏｘｙｚ：也称轨道坐标系，
定义坐标原点 ｏ为参考星质心，ｘ轴由地心指向
参考星的质心，ｚ轴沿卫星轨道面正法线方向，ｙ
轴由右手定则确定，垂直于 ｘ轴和 ｚ轴所组成的
平面。图１给出了这两坐标系的示意图。

图１　坐标系示意图
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍ

１．２　相对动力学建模

为了尽可能真实地反映编队卫星在近地轨道

的运行情况，考虑近地轨道最主要的 Ｊ２摄动，采
用地心赤道惯性坐标系数值积分和坐标变换的方

式计算编队卫星之间的相对运动，用于编队卫星

构型控制器的验证。同时由于近地空间力学环境

的复杂性，诸多摄动无法全都考虑在动力学模型

中，故为了保证模型的精确性，在动力学模型中加

入白噪声代替未建模误差。

在地心赤道惯性坐标系中，Ｊ２摄动条件下参
考卫星和伴随卫星的绝对运动方程为：

Ｘ̈ｉ，ｊ＝－
μＸｉ，ｊ
ｒ３ｉ，ｊ
－
３μＪ２Ｒ

２
ｅＸｉ，ｊ

２ｒ５ｉ，ｊ
１－５

Ｚ２ｉ，ｊ
ｒ２ｉ，

( )
ｊ

＋ＷＸｊ

Ｙ̈ｉ，ｊ＝－
μＹｉ，ｊ
ｒ３ｉ，ｊ
－
３μＪ２Ｒ

２
ｅＹｉ，ｊ

２ｒ５ｉ，ｊ
１－５

Ｚ２ｉ，ｊ
ｒ２ｉ，

( )
ｊ

＋ＷＹｊ

Ｚ̈ｉ，ｊ＝－
μＺｉ，ｊ
ｒ３ｉ，ｊ
－
３μＪ２Ｒ

２
ｅＺｉ，ｊ

２ｒ５ｉ，ｊ
３－５

Ｚ２ｉ，ｊ
ｒ２ｉ，

( )
ｊ

＋Ｗ













 Ｚｊ

（１）
式中：ｉ，ｊ分别代表参考卫星和伴随卫星；μ为地
球引力常数；Ｊ２为地球扁率因子；Ｒｅ为地球半径；
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２
ｉ，槡 ｊ为卫星轨道半径；ＷＸｊ，ＷＹｊ，

ＷＺｊ分别为３个方向上的白噪声，用于表示未建模
的摄动力。

对式（１）积分分别得到参考卫星和伴随卫星
在惯性坐标系中的绝对运动参数，然后求差并转

换到相对运动坐标系中，得到Ｊ２摄动条件下伴随
卫星相对参考卫星的运动状态参数：











ｘ
ｙ
ｚ
＝Ｓ

Ｘｊ－Ｘｉ
Ｙｊ－Ｙｉ
Ｚｊ－Ｚ









ｉ

（２）

ｘ











ｙ
ｚ
＝Ｓ

Ｘｊ－Ｘｉ
Ｙｊ－Ｙｉ
Ｚｊ－Ｚ









ｉ

＋ψ










ｘ
ｙ
ｚ

（３）

其 中：ψ ＝ ［０ ０ ｒｉ×ｒｉ ｒｉ
２
］Ｔ；ｒｉ ＝
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ｉ
］Ｔ；Ｓ为由惯性

坐标系到相对运动坐标系的转换矩阵。

１．３　控制器设计

１．３．１　经典ＬＱＲ控制器
在近地轨道编队卫星的线性控制系统中，应

用较成熟的是 ＬＱＲ控制器［１３］。将系统的动力学

模型写成状态空间形式为：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ （４）
通过设计输入量ｕ，使系统满足性能指标：

Ｊ１ ＝
１
２∫

!

０
（ｘＴＱ１ｘ＋ｕ

ＴＲ１ｕ）ｄｔ （５）

其中，ｘ为系统的状态变量，且ｘ＝［ｘｘｙｙｚｚ］Ｔ，
ｕ为输入变量，Ａ为状态矩阵，Ｂ为控制矩阵，Ｑ１
和Ｒ１分别为状态变量和输入变量的加权矩阵。

为使性能指标泛函值最小，控制输入应为：

ｕ ＝－Ｒ－１１ Ｂ
ＴＰｘ （６）

式中，矩阵Ｐ满足Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程，即：
ＰＡ＋ＡＴＰ－ＰＢＲ－１ＢＴＰ＋Ｑ＝０ （７）

经典ＬＱＲ控制方法可得到状态线性反馈的

·１０１·
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最优控制律，并能兼顾系统的多项性能指标，且方

法简单易于实现，因此应用非常广泛。但此方法

仅适用于线性动力学方程，对于复杂非线性系统

鲁棒性较差。

１．３．２　改进ＬＱＲ控制器
针对近地编队卫星运行的力学环境复杂、非

线性强，传统 ＬＱＲ控制器鲁棒性不足的问题，在
经典ＬＱＲ控制的基础上，考虑未建模摄动力的误
差，给出一种改进的 ＬＱＲ控制器，提高其在近地
编队构型控制中的鲁棒性。

考虑如式（８）所示的动力学系统：
ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋ω（ｘ） （８）

式中，ω（ｘ）为未建模的摄动力。
改进ＬＱＲ的鲁棒控制是通过寻找反馈控制律ｕ

使系统在不确定干扰ω（ｘ）作用下全局渐进稳定［１４］。
将式（８）的动力学方程写成带有不确定项的

状态空间表达式［１５］为：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｃｖ （９）
通过寻找反馈控制律［ｕ　ｖ］Ｔ使系统满足目标
函数：

Ｊ３ ＝∫
!

０
［α２ｆ２ｍａｘ＋ρ

２ｇ２ｍａｘ＋β
２（ｘＴＦｘ）＋

　　ｕＴＤｕ＋ρ２ ｖ２］ｄｔ

　（１０）

且有：

Ｂ＋ω（ｘ）２＝ ω（ｘ）２≤ｆ２ｍａｘ＝ｇ
２
ｍａｘ （１１）

其中，ｖ为解决不确定项的辅助扩展控制量；
Ｃ＝Ｉ－ＢＢ＋＝ｄｉａｇ（［１，０，１，０，１，０］）（１２）

Ｂ＋为矩阵Ｂ的广义逆矩阵；Ｆ和 Ｄ均为对角矩
阵；α≥０，β≥０，ρ≥０，且

２ρ２ ｖ２≤β２ ｘ２ （１３）

当取α＝ρ＝０，β＝１，且Ｆ＝Ｑ１，Ｄ＝Ｒ１时，即
转换为式（５）所示的经典ＬＱＲ控制问题。

为使系统性能指标泛函值最小，控制输入

应为：

［ｕ ｖ］Ｔ＝－Ｒ－１２ Ｂ
ＴＰｘ （１４）

式中，矩阵Ｐ同样满足式（７）的Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程。
因此，由式（１０）可知，在改进ＬＱＲ控制方法中：

Ｑ２＝（α
２ｆ２ｍａｘ＋ρ

２ｇ２ｍａｘ）Ｉ＋β
２Ｆ （１５）

Ｒ２＝［Ｄ ρ２Ｉ］ （１６）

１．３．３　Ｊ２摄动对编队卫星构型影响的估计

考虑地球Ｊ２摄动线性化的影响，得到Ｊ２摄动

修正的编队卫星相对动力学方程［１６］为：

ｘ̈－２ｎｙ－３ｎ２ｘ＝
６Ｊ２μＲ

２
ｅ

ｒ５
［（１－３ｓｉｎ２ｉｓｉｎ２ｕ）ｘ＋

　　（ｓｉｎ２ｉｓｉｎ２ｕ）ｙ＋（ｓｉｎ２ｉｓｉｎｕ）ｚ］＋ｕｘ

ｙ̈＋２ｎｘ＝
６Ｊ２μＲ

２
ｅ

ｒ５
（ｓｉｎ２ｉｓｉｎ２ｕ）ｘ－ １

４＋ｓｉｎ
２[{ ｉ·

　　 １
２－

７
４ｓｉｎ

２( ) ]ｕ ｙ－ ｓｉｎ２ｉｃｏｓｕ( )４ }ｚ＋ｕｙ
ｚ̈＋ｎ２ｚ＝

６Ｊ２μＲ
２
ｅ

ｒ５
（ｓｉｎ２ｉｓｉｎｕ）ｘ－ ｓｉｎ２ｉｃｏｓｕ( )４{ ｙ－

　　 ３
４＋ｓｉｎ

２ｉ１２＋
５
４ｓｉｎ

２( )[ ]ｕ }ｚ＋ｕ





















ｚ

（１７）

式中，ｎ＝ μ／ｒ槡
３为卫星运动的平均角速度。

将式（１７）写成状态空间形式：

Ａ＝

０ １ ０ ０ ０ ０
３ｎ２ ０ ０ ２ｎ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０
０ －２ｎ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
０ ０ ０ ０ －ｎ２

















０

Ｂ＝
０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０









０ ０ ０ ０ ０ １

Ｔ

（１８）

ω（ｘ）＝
６Ｊ２μＲ

２
ｅ

ｒ５

　　　　　　　０
（１－３ｓｉｎ２ｉｓｉｎ２ｕ）ｘ＋（ｓｉｎ２ｉｓｉｎ２ｕ）ｙ＋
（ｓｉｎ２ｉｓｉｎｕ）ｚ
　　　　　　　０

（ｓｉｎ２ｉｓｉｎ２ｕ）ｘ－ １
４＋ｓｉｎ

２ｉ１２－([ ７
４·

　
　
ｓｉｎ２ ) ]ｕ ｙ－ ｓｉｎ２ｉｃｏｓｕ( )４ ｚ

　　　　　　　０

（ｓｉｎ２ｉｓｉｎｕ）ｘ－ ｓｉｎ２ｉｃｏｓｕ( )４ ｙ＋ －３４[ ＋

ｓｉｎ２ｉ１２＋
５
４ｓｉｎ

２( ) ]ｕ





































ｚ

（１９）
将式（１９）进行有界处理，得到上界：

ω（ｘ）２≤
６Ｊ２μＲ

２
ｅ

ｒ( )５

２

× ５１
２ ｘ２＋１４３１６ ｙ２＋１４３１６ ｚ( )２

（２０）

１．４　控制器鲁棒性的量化评判标准

文献［１７］中给出了三种定量方法评判控制
系统的鲁棒性，并认为第三种评判方法最准确。

因此，本文采用文献［１７］中的第三种方法比较经
典ＬＱＲ控制和改进ＬＱＲ控制的鲁棒性强弱。第
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三种量化评判标准为：

Ｍ＝ｍｉｎ
１≤ｉ≤ｎ
｛ｓ（λｉ）

－１ ｓｕｂ｛λｉ｝｝ （２１）

式中，λｉ表示系统加入的反馈控制矩阵 Ａ－ＢＫ
的特征值（Ｋ为ＬＱＲ的增益矩阵），ｓ（λｉ）＝ ｔｉ·
ｖｉ，ｔｉ表示矩阵 Ｔ中的行，ｖｉ表示矩阵 Ｖ中的
列，Ｖ为Ａ－ＢＫ的对角转换矩阵，Ｔ为Ｖ的逆矩
阵，ｓｕｂ｛λｉ｝表示特征值到临界稳定值之间的距
离，即 λｉ。

此评判标准的Ｍ值越大，说明系统的鲁棒性
越强，抗干扰能力也越强。该方法因考虑了每个

特征值的临界稳定性，确保每一个特征值都不会

引起系统的不稳定，因而对于评判系统的鲁棒性

强弱更精确也更全面。

２　仿真验证

２．１　初始条件

采用ＣＷ方程设计的水平圆编队作为仿真
算例。初始时刻参考星和伴随星在地心赤道惯性

坐标系下总的位置和速度如表１所示。
在经典ＬＱＲ控制中，由式（４）～（７）得：

Ａ１＝Ａ，Ｂ１＝Ｂ
Ｑ１＝ｄｉａｇ（［ｎ

６，０，ｎ６，０，ｎ６，０］），
Ｒ１＝ｄｉａｇ（［ｎ

４，ｎ４，ｎ４］）
在改进 ＬＱＲ的鲁棒控制中，取 α＝β＝ρ＝１，由
式（９）～（２０）可得：

Ａ２＝Ａ

Ｂ２＝［Ｂ　Ｃ］＝

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

















０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０

Ｆ＝ｄｉａｇ（［ｎ６，０，ｎ６，０，ｎ６，０］）
Ｄ＝［Ｄ１ ０３×３］Ｔ，Ｄ１＝ｄｉａｇ（［ｎ

４，ｎ４，ｎ４］）

Ｑ２＝ｄｉａｇ（［ｎ
６＋２×

６Ｊ２μＲ
２
ｅ

ｒ( )５

２

×５１２，０，ｎ
６＋２×

６Ｊ２μＲ
２
ｅ

ｒ( )５

２

×１４３１６，０，ｎ
６＋２×

６Ｊ２μＲ
２
ｅ

ｒ( )５

２

×１４３１６，０］）

Ｒ２＝ｄｉａｇ（［ｎ
４，ｎ４，ｎ４，１，１，１，１，１，１）］

其中：仿真时间均取２００００ｓ；Ｊ２＝０．００１０８２６２９９８９０５２；
ｒ＝７００００００ｍ；μ＝３．９８６００４４１８×１０１４ｍ３／ｓ２；
Ｒｅ＝６３７８１３７ｍ。

２．２　仿真结果

２．２．１　不考虑其他摄动时的仿真结果比较
首先只考虑 Ｊ２摄动，不考虑其他摄动，即

式（１）中白噪声为 ０。分别考虑编队卫星在无
控、经典 ＬＱＲ控制和改进 ＬＱＲ控制三种情况
下，与基于 ＣＷ方程设计的理想水平圆相比，伴
随卫星的位置误差曲线及推进剂消耗曲线如图

２所示。

表１　参考卫星和伴随卫星的初始位置和速度
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｔｈｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄａｄｊｏｉｎｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

Ｘ／ｍ Ｙ／ｍ Ｚ／ｍ ＶＸ／（ｍ／ｓ） ＶＹ／（ｍ／ｓ） ＶＺ／（ｍ／ｓ）

参考卫星 ７００００００ ０ ０ ０ ４９３９．７１４ ５７０４．５７３

伴随卫星 ７００００００ ３２７３．０４４ ３７７９．８３９ －２．６９５ ４９３５．６３３ ５７０８．０９４

　　由图 ２（ａ）可知，只考虑 Ｊ２摄动，系统无控
时，伴随卫星的位置误差曲线逐渐发散，在

２００００ｓ时就已基本达到了１５００ｍ，说明若系统
不加控制，位置误差会无限制地增大，不可能精确

地保持ＣＷ方程设计的编队构型。
由图２（ｂ）可知，只考虑 Ｊ２摄动，当系统采用

经典 ＬＱＲ控制时，伴随卫星的位置误差保持收
敛，且基本收敛在０３ｍ范围内。

由图２（ｃ）可知，只考虑 Ｊ２摄动，当系统采用
改进ＬＱＲ的鲁棒控制时，伴随卫星的位置误差保
持收敛，基本收敛在００６ｍ范围内。

再由图２（ｄ）可知，无白噪声时经典 ＬＱＲ和
改进ＬＱＲ的推进剂消耗曲线重合，在２００００ｓ时

推进剂消耗均在５７６ｍ／ｓ左右。
不考虑其他摄动，系统无控制、经典 ＬＱＲ控

制和改进ＬＱＲ鲁棒控制三种情况的推进剂消耗

ΔＶ如表２所示。
因此，由图２和表２可以看出，只考虑 Ｊ２摄

动时，无控制系统的位置误差随时间逐渐发散，而

经典ＬＱＲ控制和改进ＬＱＲ鲁棒控制的位置误差
均收敛在很小的范围内，且改进 ＬＱＲ的鲁棒控制
误差收敛范围明显比经典ＬＱＲ控制收敛范围小。
这说明只考虑 Ｊ２摄动时，改进的 ＬＱＲ控制方法
在推进剂消耗相同的情况下，较经典的 ＬＱＲ控制
方法控制精度更高。
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（ａ）无白噪声时不加控制的位置误差曲线
（ａ）Ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｎｏｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

（ｂ）无白噪声时经典ＬＱＲ控制的位置误差曲线
（ｂ）ＣｌａｓｓｉｃａｌＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｎｏｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

（ｃ）无白噪声时改进ＬＱＲ控制的位置误差曲线
（ｃ）ＩｍｐｒｏｖｅｄＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｎｏｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

（ｄ）无白噪声时两种控制方法的推进剂消耗曲线
（ｄ）Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｗｏｃｏｎｔｒｏｌ

ｍｅｔｈｏｄｓｗｉｔｈｎｏｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

图２　无白噪声时的位置误差和推进剂消耗曲线
Ｆｉｇ．２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒａｎｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ｗｉｔｈｎｏｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

表２　无白噪声时的系统推进剂消耗比较
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｗｉｔｈｎｏｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

无控 经典ＬＱＲ 改进ＬＱＲ

ΔＶ／（ｍ／ｓ） ０ ５．７６０ ５．７６１

２．２．２　考虑白噪声时的仿真结果比较
考虑除Ｊ２摄动外其他摄动的影响，且认为其

他摄动可由功率谱密度为 １０－４的白噪声模拟。
分别考虑编队卫星在无控、经典 ＬＱＲ控制和改进
ＬＱＲ控制三种情况下，与基于ＣＷ方程设计的理
想水平圆相比，伴随卫星的位置误差曲线及推进

剂消耗曲线如图３所示。
由图３（ａ）可知，加入功率谱密度为１０－４的白

噪声，系统无控时，伴随卫星的位置误差曲线逐渐

发散，在 ２００００ｓ时就已基本达到２２×１０５ｍ。
这说明若系统不加控制，伴随卫星的位置误差会

无限制地增大，不可能精确地保持 ＣＷ方程设计
的编队构型。

由图３（ｂ）可知，加入功率谱密度为１０－４的
白噪声，当系统采用经典 ＬＱＲ控制时，伴随卫星
的位置误差仍保持收敛，但误差范围明显增大，基

本收敛在８ｍ左右。
由图３（ｃ）可知，加入功率谱密度为１０－４的白

噪声，当系统采用改进 ＬＱＲ的鲁棒控制时，伴随
卫星的位置误差虽然增大，但仍保持在较小的收

敛范围内，且基本收敛在０．６ｍ左右。
再由图３（ｄ）可知，加入白噪声后改进 ＬＱＲ

的推进剂消耗曲线明显高于经典 ＬＱＲ的，在
２００００ｓ时推进剂消耗分别达到了 ６０７４１ｍ／ｓ
和２８１１０ｍ／ｓ。

加入功率谱密度为１０－４的白噪声，系统无控
制、经典 ＬＱＲ控制和改进 ＬＱＲ的鲁棒控制三种
情况下的推进剂消耗如表３所示。

因此，由图３和表３可以看出，加入功率谱密
度为１０－４的白噪声后，无控制的编队已不按预定
构型运行，经典 ＬＱＲ控制和改进 ＬＱＲ的鲁棒控
制误差虽仍收敛，但前者误差明显增大，后者依旧

保持较小的误差范围。同时，改进 ＬＱＲ的鲁棒控
制较经典ＬＱＲ控制消耗的推进剂更多，因为前者
将系统的未建模摄动考虑在内，通过消耗燃料来

控制构型的精确性。

由此说明，加入功率谱密度为１０－４的白噪声
后，经典ＬＱＲ控制的误差会随着白噪声的增加而
明显增大，系统的鲁棒性较弱，抗干扰能力较差；

而改进ＬＱＲ的鲁棒控制仍将误差控制在很小的
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范围内，系统具有很强的鲁棒稳定性，抗干扰能力

较强，更利于编队构型的精确保持。

（ａ）有白噪声时不加控制的位置误差曲线
（ａ）Ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

（ｂ）有白噪声时经典ＬＱＲ控制的位置误差曲线
（ｂ）ＣｌａｓｓｉｃａｌＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

（ｃ）有白噪声时改进ＬＱＲ控制的位置误差曲线
（ｃ）ＩｍｐｒｏｖｅｄＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

（ｄ）有白噪声时两种控制方法的推进剂消耗曲线
（ｄ）Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｗｏｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓ

ｗｉｔｈｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

图３　有白噪声时的位置误差和推进剂消耗曲线
Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒａｎｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｗｉｔｈｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

表３　有白噪声时的系统推进剂消耗比较
Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｗｉｔｈｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅ

无控 经典ＬＱＲ 改进ＬＱＲ

ΔＶ／（ｍ／ｓ） ０ ２８１．１０ ６０７．４１

２．２．３　利用评判标准进行鲁棒性的验证
利用文献［１７］给出的评判标准，由式（２１）分

别求出经典ＬＱＲ控制方法和改进 ＬＱＲ鲁棒控制
方法的Ｍ值（见表４），验证所给出的改进ＬＱＲ控
制方法的鲁棒性。

表４　两种方法的Ｍ值
Ｔａｂ．４　Ｍｖａｌｕｅｏｆｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ

经典ＬＱＲ 改进ＬＱＲ

Ｍ值 １．５１７３×１０－３ ３．０３２７×１０－２

由表４可知，对于同一编队卫星模型系统，改
进ＬＱＲ鲁棒控制的 Ｍ值比经典 ＬＱＲ控制的 Ｍ
值基本高一个数量级，说明所给出的改进 ＬＱＲ控
制方法的系统鲁棒性明显强于经典 ＬＱＲ控制方
法。又由图３可得，在加入随机扰动后，两种方法
的鲁棒性与此评判标准一致，从而验证了所给出

的改进ＬＱＲ控制方法的有效性。

３　结论

１）针对线性控制器鲁棒性不足、非线性控制
器模型复杂不易实现的问题，给出一种基于改进

ＬＱＲ的鲁棒控制方法，将线性控制器中的ＬＱＲ控
制器和系统鲁棒性有机结合在一起，并把估计出

的近地空间不确定性引起的最大有界范围误差加

入编队卫星的动力学模型中。该方法既继承了经

典ＬＱＲ控制器简单易执行的优点，又在很大程度
上提高了系统的鲁棒性，因此可以提高近地复杂

力学环境下编队卫星构型控制的鲁棒性。

２）通过仿真比较加入白噪声前后系统无控、
经典ＬＱＲ控制及改进ＬＱＲ控制情况下伴随卫星
的位置误差和推进剂消耗，结果说明所给出的改

进ＬＱＲ控制器具有更好的鲁棒性和抗干扰性，其
能有效提高伴随卫星的位置精度。

３）评判系统给出的鲁棒性强弱的量化标准
与仿真结果一致，继而验证了文中给出的改进

ＬＱＲ控制方法的有效性，同时也为今后的鲁棒性
评判提供了方法。

·５０１·
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