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对翻滚非合作目标终端逼近的姿轨耦合退步控制

李　鹏，岳晓奎，袁建平
（西北工业大学 航天学院，７１００７２西安）

摘　要：为在空间操控任务中实施对翻滚非合作目标的安全逼近与抓捕，论文建立了描述航天器近距离相对运动的六
自由度动力学模型，通过对模型的分析，提出了摄动引起的耦合和动力学耦合．针对模型的非线性和时变性，对非线性高
阶项进行多步递推得出系统化的积分退步控制器，并基于李雅普诺夫稳定性理论证明了控制器的全局渐进稳定．考虑到
失控目标的旋转特性，提出一种沿最大惯量轴方向的直线型同步自旋逼近策略以保证航天器在逼近过程中的安全性．通
过数值仿真验证了逼近策略的正确性以及控制律的有效性．
关键词：自主逼近策略；翻滚非合作目标；耦合动力学；退步控制
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　　随着空间技术的深入发展，结构和功能越来
越复杂的航天器被不断送入太空，航天器及空间

机器人的自主在轨操作受到广泛关注．然而，很多
仍停留在轨的失效卫星构成了越来越多的太空垃

圾，甚至航天器受到大气阻力影响造成轨道高度

不断降低并最终坠落的情况也时有发生．２００９年
２月，美国一颗铱星与俄罗斯１９９３年发射的一颗
已废弃的卫星在太空相撞并生成了几千块太空碎

片．２０１１年９月，美国一颗已报废的“高层大气研
究卫星”由于燃料耗尽在无控情况下坠落地面，

这些无论对于空间任务的开展还是地面人员的安

全都构成了不可忽视的威胁．空间碎片清理和对
失效卫星捕获进行回收或修复的技术亟待解决，

而面向旋转非合作航天器的自主交会逼近技术是



实施上述任务的基础．与空间站或三轴稳定卫星
等运动状态均为已知的目标不同，失控或废弃卫

星随着能量耗散可能绕本体最大惯量轴慢旋，因

此追踪航天器在逼近或临近操作过程中可能与目

标或其柔性附件发生碰撞，这给面向非合作目标

的自主交会逼近技术带来更大的挑战．
在轨操作任务中，航天器间相对距离不断减

小的同时相对姿态也要满足一定的指向关系，往

往不允许在轨道控制之前进行姿态调整，因此有

必要建立追踪航天器与非合作目标的相对姿轨耦

合动力学模型，并设计一体化控制算法以实现相

对轨道和姿态的同步控制．Ｍａｔｓｕｍｏｔｏ［１－２］提出了
飞越逼近思想用于空间机器人对目标的路径规划

和制导，并对逼近轨迹进行优化以适应不同的任

务需要．ＺｈａｎｈｕａＭａ［３］应用庞特里亚金最大值原
理规划了对翻滚目标逼近的最优轨迹，设计了使

能量消耗最少的最优控制器，Ｓｕｂｂａｒａｏ［４］和
Ｗｅｌｓｈ［５］研究了空间机器人对目标在轨服务时的
运动同步问题，并基于反馈线性化方法设计了自

适应控制器进行轨道姿态联合控制，Ｆ．Ａｇｈｉｌｉ［６］

针对空间机械臂在动力学参数不确定的情况下设

计了最优控制器对旋转目标进行捕获和镇定，

ＭｉｎｇＸｉｎ［７］对追踪航天器进行远距离和大角度姿
态机动时的情况，设计了 θＤ控制器对轨道姿态
和柔性附件振动进行一体化控制；ＴｉｍｍｏｎｓＫ［８］

比较了轨道交会和临近操作不同方法，分析了每

种方法的优势和其中的关键技术．Ｄｉｍａｔｔｅｏ［９］等
开展了临近操作时对无控目标抓捕的地面实验，

对空间任务中所需要的关键技术进行了验证．李
九人［１０］设计了六自由度自适应滑模控制器使追

踪航天器按照理想轨迹和参考姿态对无控旋转目

标进行逼近．对旋转目标的逼近策略除了要考虑
目标运动特性，接近过程中的安全性，同时也应满

足所要实施空间任务对动力学的要求．但以上的
研究工作大多将对旋转目标的逼近轨迹设计与对

目标的在轨操作动力学独立考虑，未能提出一种

面向对旋转目标空间操作的安全，可靠的逼近策

略及相应的控制方法．
针对以上问题，本文建立了在近距离相对运

动情况下适用于对旋转目标接近的姿轨耦合动力

学模型，提出了模型中存在的摄动耦合和动力学

耦合；针对相对姿轨六自由度模型中典型的级联

特性，基于退步控制理论设计了姿轨耦合退步控

制器；根据在轨目标的运动状态提出了一种对缓

慢翻滚非合作目标的安全逼近策略；数值仿真验

证了逼近策略的可靠性和控制律的有效性．

１　相对运动模型及问题描述
１１　相关坐标系

１）地心惯性坐标系ｏｉｘｉｙｉｚｉ（ｓｉ）；２）轨道坐标
系ｏｘｙｚ（ｓｏ）：原点 ｏ位于目标航天器质心，ｘ轴由
地心指向原点，ｙ轴在轨道面内指向运动方向，ｚ
轴满足右手定则；３）本体坐标系 ｏｂｘｂｙｂｚｂ（Ｓｂ）：原
点为航天器质心 ｏｂ、ｘｂ、ｙｂ、ｚｂ分别与惯性主轴
一致．
１２　相对轨道动力学模型

在目标航天器轨道坐标系下，选用非线性的

ＴＨ方程描述两航天器的相对运动：

ｘ̈＝θ２ｘ＋θ̈ｙ＋２θｙ＋μ
ｒ２ｔ
－
μ（ｒｔ＋ｘ）
ｒ３ｃ

＋ｆｄｘ＋ｆｃｘ，

ｙ̈＝－θ̈２ｘ＋θ２ｙ－２θｘ－μｙ
ｒ３ｃ
＋ｆｄｙ＋ｆｃｙ，

ｚ̈＝－μｚ
ｒ３ｃ
＋ｆｄｚ＋ｆｃｚ











 ．

（１）
其中：追踪航天器和目标航天器分别用下标ｃ和ｔ
表示；ｒｃ和ｒｔ为地心到航天器质心的位置矢量；追
踪航天器质量为ｍｃ；从目标航天器指向追踪航天
器的相对位置矢量 ρ＝［ｘ ｙ ｚ］Ｔ；ｆｄ为两航天
器受到的摄动加速度之差；ｆｃ为追踪航天器轨道
控制推力所产生的加速度；θ和 θ̈为目标航天器的
轨道角速度和角加速度，经推导，将式（１）化为如
下级联形式的动力学方程：

ρ＝ｖ， （２）
ｖ＝－Ｃ１ρ－Ｄ１ρ－Ｎ１（ρ）＋Ｆｃ＋Ｆｄ．（３）

式中控制加速度和摄动加速度分别为

Ｆｃ＝［ｆｃｘ ｆｃｙ ｆｃｚ］
Ｔ，Ｆｄ ＝［ｆｄｘ ｆｄｙ ｆｄｚ］

Ｔ．
　　相对速度矢量ｖ＝［ｖｘ ｖｙ ｖｚ］Ｔ，非线性项

Ｎ１（ρ）＝
μ（ｒｔ＋ｘ）
ｒ３ｃ

－μ
ｒ２ｔ
＋２μｘ
ｒ３ｔ

μｙ
ｒ３ｃ
－μｙ
ｒ３ｔ
μｚ
ｒ３ｃ
－μｚ
ｒ３[ ]
ｔ

Ｔ

，

Ｃ１ ＝
０ －２θ ０
２θ 　０ ０







０ 　０ ０
，

Ｄ１ ＝

－θ２－２μ
ｒ３ｔ

－θ̈ ０

θ̈ －θ２＋μ
ｒ３ｔ

０

０ ０ μ
ｒ３


















ｔ

．

１３　相对姿态动力学模型
追踪航天器和目标航天器的姿态动力学方

程为
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Ｊｃωｃ＋ωｃ×Ｊｃωｃ＝Ｔｃｃ＋Ｔｃｄ， （４）
Ｊｔωｔ＋ωｔ×Ｊｔωｔ＝Ｔｔｄ． （５）

式中：Ｊｃ，Ｊｔ为两航天器的转动惯量；ωｃ，ωｔ为两
航天器本体系相对惯性系的旋转角速度；Ｔｃｄ，Ｔｔｄ
为干扰力矩；Ｔｃｃ为追踪航天器的姿态控制力矩．
设追踪和目标航天器相对惯性系的姿态为 ｑｃ ＝
［ｑｃ０　珔ｑ

Ｔ
ｃ］
Ｔ，ｑｔ＝［ｑｔ０　珔ｑ

Ｔ
ｔ］
Ｔ，则两航天器的相对

姿态ｑｒ＝ｑｔ·ｑｃ．追踪星相对目标星的角速度在
追踪航天器本体系ｓｂｃ中的表示为

ωｒ＝ωｃ－Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ． （６）

其中Ｃｂｔｂｃ＝Ｃ
ｉ
ｃｂ（Ｃ

ｉ
ｔｂ）
Ｔ，对式（６）求导并乘以Ｊｃ可得

Ｊｃωｒ＝Ｊｃωｃ－ＪｃＣ
ｂｔ
ｂｃ ωｔ－Ｊｃωｒ×（ωｒ－ωｃ）．

（７）
　　将式（４）～（６）代入式（７）有

Ｊｃωｒ＋（ωｒ＋Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）×Ｊｃ（ωｒ＋Ｃ

ｂｔ
ｂｃωｔ）－

　　　Ｊｃωｒ×Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ－ＪｃＣ

ｂｔ
ｂｃＪ

－１
ｔ（ωｔ×Ｊｔωｔ）＝

　　　Ｔｃｂ＋Ｔｃｄ－ＪｃＣ
ｂｔ
ｂｃＪ

－１
ｔ（Ｔｔｃ＋Ｔｔｄ）．

设Ｓ（α）为向量 α的反对称矩阵，将上式展
开则有

　Ｊｃωｒ－Ｓ［Ｊｃ（ωｒ＋Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）］ωｒ＋Ｓ（Ｃ

ｂｔ
ｂｃωｔ）Ｊｃωｒ＋

　　ＪｃＳ（Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）ωｒ－ＪｃＣ

ｂｔ
ｂｃＪ

－１
ｔ Ｓ（ωｔ）Ｊｔωｔ＋

　　Ｓ（Ｃｂｔｂｃωｔ）Ｊｃ（Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）＝（Ｔｃｂ－

　　ＪｃＣ
ｂｔ
ｂｃＪ

－１
ｔ Ｔｔｃ）＋（Ｔｃｄ－ＪｃＣ

ｂｔ
ｂｃＪ

－１
ｔ Ｔｔｄ）．

经推导，将相对姿态动力学方程化为如下级

联形式：

ｑｒ＝
１
２Ω（ｑｒ）ωｒ＝

１
２

－ｑｒ１ －ｑｒ２ －ｑｒ３
　ｑｒ０ －ｑｒ３ 　ｑｒ２
　ｑｒ３ 　ｑｒ０ －ｑｒ１
－ｑｒ２ 　ｑｒ１ 　ｑ













ｒ０

ωｒ，

（８）
　　Ｊｃωｒ＝－Ｃ２ωｒ－Ｎ２（ωｒ）＋Ｔｃ＋Ｔｄ． （９）
其中：

Ｔｃ＝Ｔｃｂ－ＪｃＣ
ｂｔ
ｂｃＪ

－１
ｔ Ｔｔｃ，Ｔｄ＝Ｔｃｄ－ＪｃＣ

ｂｔ
ｂｃＪ

－１
ｔ Ｔｔｄ，

Ｎ２（ωｒ）＝Ｓ（Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）Ｊｃ（Ｃ

ｂｔ
ｂｃωｔ）－ＪｃＣ

ｂｔ
ｂｃＪ
－１
ｔＳ（ωｔ）Ｊｔωｔ，

Ｃ２＝－Ｓ［Ｊｃ（ωｒ＋Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）］＋Ｓ（Ｃ

ｂｔ
ｂｃωｔ）Ｊｃ＋ＪｃＳ（Ｃ

ｂｔ
ｂｃωｔ）．

由于Ｓ［Ｊｃ（ωｒ＋Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）］为反对称矩阵，且

Ｓ（Ｃｂｔｂｃωｔ）Ｊｃ＋ＪｃＳ（Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）＝－［Ｓ（Ｃ

ｂｔ
ｂｃωｔ）Ｊｃ＋

　　　　ＪｃＳ（Ｃ
ｂｔ
ｂｃωｔ）］

Ｔ．
因此矩阵Ｃ２为反对称矩阵．
１４　六自由度耦合动力学模型及分析

在方程（２）、（３）和（８）、（９）的基础上，选取状
态变量ｘ１＝［ρ ｑｒ］Ｔ，ｘ２＝［ｖ ωｒ］

Ｔ，推导得到相

对轨道姿态的六自由度耦合动力学方程为

ｘ１ ＝Ａｘ２， （１０）

Ｍｘ２ ＝－Ｃｘ２－Ｄｘ１－Ｎ＋Ｕ＋Ｐ．（１１）
其中Ｅ３为三阶单位阵，

Ａ＝
Ｅ３ ０

０ １
２Ω（ｑｒ







）
，Ｍ ＝

Ｅ３ ０

０ Ｊ[ ]
ｃ

，

Ｃ＝
Ｃ１ ０

０ Ｃ[ ]
２

，Ｄ＝
Ｄ１ ０[ ]
０ ０

，

Ｎ＝［Ｎ１（ρ） Ｎ２（ωｒ）］Ｔ，Ｕ＝［Ｆｃ Ｔｃ］Ｔ，

Ｐ＝［Ｆｄ Ｔｄ］Ｔ．
姿轨控发动机沿卫星本体布设，轨控推力通

常在航天器本体系中实现，推力矢量配置需要本

体系相对于惯性系的姿态信息，因此航天器在轨

道机动时需要进行姿态调整以保证轨控推力作用

于正确方向．此外，由于安装误差等因素未严格通
过质心的轨控推力作用也会产生附加的姿态扰

动．这些都是由航天器的运动模型和控制力实现
所决定，是引起姿轨耦合的内在诱因，主要体现在

方程（１１）的矩阵Ｃ和Ｕ中，称之为动力学耦合．
在方程（１１）的矩阵 Ｐ中以重力梯度力矩

Ｔ＝（３μ／ｒ５）Ｓ（ｒ）Ｊｒ为例，干扰力矩的大小除与卫
星本体转动惯量有关外还取决于轨道半径 ｒ．姿
态改变会影响到作用于航天器的大气阻力和太阳

光压等，进而也将影响到航天器的轨控精度，因此

轨道和姿态存在着双向的相互影响．这是姿轨耦
合的外在诱因，称之为摄动引起的耦合．

由于在六自由度相对运动方程（１０）和（１１）
中存在动力学耦合与摄动耦合，因此针对追踪航

天器相对旋转目标的超近距离运动有必要设计一

体化控制算法按照逼近策略对轨道姿态进行同步

控制．

２　六自由度退步控制器设计
退步控制（ＢａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇＣｏｎｔｒｏｌ）是一种基于

李雅普诺夫稳定性理论的控制器递推设计方法，

通过对非线性模型中的高阶项进行多步递推设

计，得出系统化的反馈控制律和相应的李雅普诺

夫函数，使系统获得很好的全局或局部稳定性、跟

随特性和参数鲁棒性．用于描述对旋转非合作目
标逼近过程的相对姿轨耦合模型状态多达十几

维，考虑挠性附件时甚至高达几十维，基于非线性

动力学模型的控制器设计较为复杂．退步控制设
计方法具有结构化、系统化的优点，使得设计过程

更加灵活，不仅可以对系统各阶子系统分别进行

设计，而且可以对子系统所存在的特殊问题单独

考虑，本文正是基于此方法设计了相对姿轨耦合
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控制器．定义期望状态变量 ｘｄ１ ＝［ρｄ ｑｄ］Ｔ，

ｘｄ２ ＝［ｖｄ ωｄ］Ｔ和误差变量 ｅ１ ＝ｘ１ －ｘｄ１ ＝

［珘ρ 珘ｑ］Ｔ，ｅ２ ＝ｘ２－ｘｄ２ ＝［珓ｖ 珟ω］Ｔ，则有 ｘｄ１ ＝
Ａｘｄ２，ｅ１ ＝Ａｅ２，ρｄ、ｑｄ、ｖｄ、ωｄ分别为相对位置、四
元数、速度和角速度的期望值．
２１　积分退步控制器

定义状态变量ｚ１＝ｅ１，ｚ２＝ｅ２－α１．稳定函数
α１ ＝－Ａ

Ｔｚ１，则有 ｚ１ ＝Ａ（α１ ＋ｚ２），ｚ２ ＝ ｘ２ －
ｘｄ２－α１．定义一、二阶系统的李雅普诺夫函数为
Ｖ１（ｚ１）＝０．５ｚ

Ｔ
１ｚ１，Ｖ２（ｚ１，ｚ２）＝Ｖ１＋０．５ｚ

Ｔ
２Ｍｚ２．

　　对Ｖ１求导，并将α１代入可得
Ｖ１ ＝－ｚ

Ｔ
１ＡＡ

Ｔｚ１＋ｚ
Ｔ
１Ａｚ２．

　　将式（１１）代入 ｚ２可得
　Ｍｚ２ ＝Ｍｘ２－Ｍｘｄ２－Ｍα１ ＝－Ｃｘ２－Ｄｘ１－

Ｎ＋Ｕ＋Ｐ－Ｍｘｄ２－Ｍα１．
　　对Ｖ２（ｚ１，ｚ２）求导并将上式代入，可得
　　Ｖ２ ＝Ｖ１＋ｚ

Ｔ
２［－Ｃｘ２－Ｄｘ１－Ｎ＋Ｕ＋Ｐ－

　　　Ｍｘｄ２－Ｍα１］． （１２）
由于Ｃ１，Ｃ２的反对称性，矩阵 Ｃ亦为反对称

矩阵，则有ｚＴ２［Ｃ（ｘｄ２＋α１）－Ｃｘ２］＝－ｚ
Ｔ
２Ｃｚ２＝０，

因此设计控制律

　Ｕ＝Ｃ（ｘｄ２＋α１）＋Ｄｘ１＋Ｎ－Ｐ＋Ｍｘｄ２＋
Ｍα１－Ａ

Ｔｚ１－Ｋｄｚ２．
代入式（１２），推导出

Ｖ２（ｚ１，ｚ２）＝－ｚ
Ｔ
１ＡＡ

Ｔｚ１－ｚ
Ｔ
２Ｋｄｚ２ ＜０．

当Ｋｄ为正定矩阵时，Ｖ２（ｚ１，ｚ２）＞０，Ｖ２（ｚ１，ｚ２）＜
０，根据李雅普诺夫稳定性理论，闭环系统的平衡
点（ｚ１，ｚ２）＝（０，０）一致渐进稳定，ｔ→∞时，ｅ１→
０，ｅ２→０，也即ｘ１→ｘｄ１，ｘ２→ｘｄ２．
２２　ＰＩＤ退步控制器

定义状态变量为ｚ０＝Ａ
Ｔｅ１，ｚ１＝ｚ０－α０，ｚ２＝

０．２５ｅ２－α１，稳定函数α０＝－Ｋ０ｚ０，α１＝－Ｋ１ｚ１－
ｚ０－Ａ

Ｔｅ１＋α０．定义零阶、一阶和二阶系统的李雅
普诺夫函数分别为

Ｖ０（ｚ０）＝０．５ｚ
Ｔ
０ｚ０，

Ｖ１（ｚ０，ｚ１）＝Ｖ０＋０．５ｚ
Ｔ
１ｚ１，

Ｖ２（ｚ０，ｚ１，ｚ２）＝Ｖ１＋０．５ｚ
Ｔ
２４Ｍｚ２．

对Ｖ０求导，并将α０代入可得
Ｖ０ ＝－ｚ

Ｔ
０Ｋ０ｚ０＋ｚ

Ｔ
０ｚ１．

对Ｖ１求导，并将α１代入可得
Ｖ１（ｚ０，ｚ１）＝Ｖ０＋ｚ

Ｔ
１ｚ１＝－ｚ

Ｔ
０Ｋ０ｚ０－ｚ

Ｔ
１Ｋ１ｚ１＋ｚ

Ｔ
１ｚ２．

　　由ｚ２定义，可得
４Ｍｚ２ ＝Ｍｘ２－Ｍｘｄ２－４Ｍα１ ＝－Ｃｘ２－Ｄｘ１－

Ｎ＋Ｕ＋Ｐ－Ｍｘｄ２－４Ｍα１．
对Ｖ２求导，并将上式代入可得

Ｖ２ ＝Ｖ１＋ｚ
Ｔ
２（－Ｃｘ２－Ｄｘ１－Ｎ＋Ｕ＋Ｐ－
Ｍｘｄ２－４Ｍα１）．

设计控制律

Ｕ＝Ｃ（ｘｄ２＋α１）＋Ｄｘ１＋Ｎ－Ｐ＋Ｍｘｄ２＋
４Ｍα１－ｚ１－Ｋ２ｚ２．

代入式（１２），则有
　 Ｖ２（ｚ０，ｚ１，ｚ２）＝－ｚ

Ｔ
０Ｋ０ｚ０－ｚ

Ｔ
１Ｋ１ｚ１－ｚ

Ｔ
２Ｋ２ｚ２＜０．

当Ｋ０，Ｋ１，Ｋ２为正定矩阵时，Ｖ２（ｚ１，ｚ２）＞０，
Ｖ２（ｚ１，ｚ２）＜０，根据李雅普诺夫稳定性理论可知，
系统一致渐进稳定．
２３　追踪航天器姿轨控一体化推力器布设

假定追踪航天器为长方体结构，且近距离的

相对姿轨控制均由小推力器完成，姿轨控推力器

空间布设采用参考文献［１１］中的布设形式，如图
１所示．
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图１　追踪航天器姿轨控推力器布设

　　其中，Ｌ１，Ｌ２，Ｌ３为追踪星边长，Ｔｉ，ｉ∈（１，２，

…，６）代表６个推力器所提供的姿轨控制推力．定
义向量Ｔ＝［Ｔ１ Ｔ２ Ｔ３ Ｔ４ Ｔ５ Ｔ６］Ｔ，则追踪
航天器所需的控制力Ｆｃ和控制力矩Ｔｃｃ与推力器
所施加推力的转换关系为

Ｔ＝Ｂ－１
Ｆｃ
Ｔ[ ]
ｃｃ

．

其中，矩阵

Ｂ＝

０ 　０ １ －１ ０ 　０
０ 　０ ０ 　０ １ －１
１ －１ ０ 　０ ０ 　０
　Ｌ２／２ 　Ｌ２／２ ０ 　０ Ｌ３／２ Ｌ３／２

－Ｌ１／２ －Ｌ１／２ 　Ｌ３／２ 　Ｌ３／２ ０ ０

０ ０ －Ｌ２／２ －Ｌ２／２ Ｌ１／２ Ｌ１／

















２

．

３　数值仿真与分析
由于失控卫星可能处于空间翻滚状态，安装

于追踪航天器上的机械臂等装置在对旋转目标进

行在轨操作时可能会对本体产生较大的姿态扰

·７９·第１期 李鹏，等：对翻滚非合作目标终端逼近的姿轨耦合退步控制



动，为确保空间任务的顺利进行，必须设计一种面

向在轨操作的安全可靠的逼近策略．
直线型同步自旋逼近策略使得追踪航天器对

旋转目标捕获之前，利用视觉传感器等相对导航设

备通过不断测量目标运动状态得到相对位置和目

标的旋转角速度等信息．终端逼近时，追踪航天器
首先飞至目标最大惯量轴指向上方的一定距离处

悬停，保持与目标的相对距离，重新定向追踪航天

器以跟踪目标的姿态和旋转角速度．然后，追踪航
天器再以缓慢速度减小相对距离，沿直线轨迹靠近

目标．最终到达指定位置，实现对旋转目标的逼近，
进入机械臂的工作范围．达到并保持两航天器无相
对转动的状态不仅有利于对目标的观测和确定目

标航天器上进行操作的特征位置，还可以扩大机械

臂等装置操作的时间窗口，更能大大减小作业过程

中因目标旋转而对本体可能造成的姿态扰动，避免

姿态失稳情况的发生．从而减少追踪航天器用于姿
态镇定的能量消耗，节约有限的星上能源．虽然在
空间各种干扰力矩的长时间作用下，目标的姿态可

能按照非常值角速度旋转，但在较短时间内仍可近

似认为是沿最大惯量轴的常值旋转角速度．
数值仿真从追踪航天器结束对翻滚目标的轨

迹交会，进入最终逼近段开始．同时认为目标航天
器的运动状态可通过测量得到，仿真中考虑导航

误差对控制过程的影响．考虑到逼近时间很短，认
为追踪航天器除受到控制力和控制力矩外，不再

受到其他外力影响．
３１　姿轨耦合退步控制仿真

目标航天器的轨道六要素为ａ＝７３００ｋｍ，ｅ＝
０００５，Ω＝π／６，ｉ＝π／４，ω＝π／６，ｔｐ＝０．初始相对
位置和相对速度分别为ρ＝［－１５ －１０ ４０］Ｔｍ，
ρ＝［０６ －０２ ０３］Ｔｍ／ｓ，期望相对位置和速度
为ρｄ＝［０ ０ ５］

Ｔｍ，ρｄ＝［０ ０ ０］
Ｔｍ／ｓ．假设

追 踪 天 器 质 量 为 ８００ ｋｇ， 转 动 惯 量 阵
Ｊｃ＝ｄｉａｇ［３２０ ２６５ ４６０］．初始相对姿态四元数
和角速度为 ｑｒ ＝［０７８７４ ０３ ０５ ０２］Ｔ，
ωｒ＝［００１ －００２ ００３］Ｔｒａｄ／ｓ．初始时刻目
标航天器的本体系与轨道系重合，且绕轨道面法

线 方 向 的 最 大 惯 量 轴 以 角 速 度 ω ＝
［０ ０ ００５］Ｔｒａｄ／ｓ旋转．追踪航天器的姿轨控
推力器采用１０Ｎ小推力发动机，推力器推力误差
为０１Ｎ（３σ）．相对位置和相对速度测量精度为
１ｃｍ（３σ）和１ｃｍ／ｓ（３σ），相对姿态角和相对角
速度的测量精度为００２°（３σ）和００１°／ｓ（３σ）．
采用 Ｍａｔｌａｂ软件建立仿真环境，仿真时间为
３００ｓ，步长０１ｓ．仿真结果如图２～图３所示．
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图２　目标航天器轨道坐标系下相对位置曲线
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图３　相对姿态四元数曲线

　　由图２，第５０ｓ时ｘ，ｙ方向的相对距离基本控
制到零．在目标旋转的最大惯量轴方向，也即 ＋ｚ方
向，追踪航天器运动到目标正上方２０ｍ处，在此位
置悬停以进行姿态调整．由图３，在５０～１５０ｓ时，
追踪星根据目标航天器的运动状态进一步重新定

向进行姿态跟踪，在１５０ｓ时，相对姿态四元数 ｑｒ
已趋近于［１　０　０　０］Ｔ，追踪航天器实现与目标
航天器的姿态同步后，继续保持两航天器无相对转

动的状态．从以上两图可知，在１５０～２００ｓ时，追踪航
天器从目标正上方逐渐向指定位置运动，第２００ｓ时，
基本达到预期位置，进入机械臂的工作范围，为下

一阶段要进行的在轨操作等任务做好准备．
　　由图４，图５可知，在５０～１５０ｓ时，为保证逼
近安全，追踪航天器在安全距离进行姿态调整，两

航天器相对速度基本为零，达到相对静止状态．第
１５０ｓ时，轨控发动机再次施加速度脉冲使追踪航
天器以不到１ｍ／ｓ速度向目标缓慢运动，以保证
逼近 过 程 的 安 全 性．由 以 上 两 图 可 知，
第２００ｓ时，相对速度和角速度均都已经被控制
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到零，表明追踪星运动到目标上方指定位置，以目

标角速度进行同步自旋，以确保追踪航天器安全，

精确的对旋转目标进行在轨维护等空间操作．
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图４　目标航天器轨道坐标系下相对速度曲线
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图５　相对姿态角速度曲线

　　从图６可知，由于初始时刻相对位置和相对
姿态的偏差较大，执行机构施加的轨道控制力和

姿态控制力矩也相应较大．在１５０ｓ时，再次施加
轨道控制推力使追踪航天器向目标逼近．随着距
离的接近并到达指定位置，发动机推力逐渐衰减

到零．整个控制过程中，各轴向姿轨控发动机推力
连续可变，发动机推力均在正常输出范围内，实现

了对旋转目标逼近过程的控制．
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图６　姿轨控发动机推力曲线

３２　控制性能对比仿真
为了比较两种控制器在完成相同任务要求情

况下的控制效果，分别对控制精度和能量消耗两

个方面进行仿真．根据动能定理，能量消耗量等于
动能的改变量．设ｖｋ和ωｋ分别为ｋ时刻追踪航天
器的速度和角速度，则轨道控制和姿态控制的能

量消耗为［１２］

Ｗ轨控 ＝∑
ｎ

ｋ＝１

１
２ｍｖ

２
ｋ－
１
２ｍｖ

２
ｋ－１ ，

Ｗ姿控 ＝∑
ｎ

ｋ＝１

１
２Ｉω

２
ｋ－
１
２Ｉω

２
ｋ－１ ．

总能量消耗

Ｗ总 ＝Ｗ轨控 ＋Ｗ姿控．
　　表１列出了两种控制器在控制过程中的总能
量消耗．由图７，图８可知，在达到相同的控制要
求情况下，虽然在姿态调整阶段，积分退步控制器

的能量消耗略小于 ＰＩＤ退步控制器，但在对目标
逼近的轨道控制阶段，积分退步控制器的能量消

耗却远大于ＰＩＤ退步控制器．
表１　能量消耗对比

控制器
能量消耗／（Ｊ）

轨道控制 姿态控制 总能量

积分退步控制器 ５５７６２ ２１４４３ ５５９７６４３

ＰＩＤ退步控制器 ４１９５３ ２４５８７ ４２１９８８７
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图７　轨道控制能量消耗
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图８　姿态调整能量消耗

　　表２对两种控制方法的控制精度进行了比较，
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可以看出，ＰＩＤ退步控制器的控制精度略低于积分
退步控制器，但控制精度可以达到相对位置误差小

于００１ｍ，相对速度误差小于０００１ｍ／ｓ．将相对

四元数转换为欧拉角后，角度误差小于００１°，角
速度误差小于００１ｒａｄ／ｓ．两种控制器的控制精
度都能满足逼近过程中的任务要求．

表２　控制精度对比

控制器

类型

参数误差

位置／ｍ 速度／（ｍ·ｓ－１） 俯仰角 ／（°）偏航角 ／（°）滚转角 ／（°） 角速度／（ｒａｄ·ｓ－１）

积分退步控制器 ７６×１０－３ －６８×１０－４ －０００３５ －０００２８ －０００３２ 　４３９８×１０－４

ＰＩＤ退步控制器 １０３×１０－３ －９６×１０－４ 　０００７２ 　０００５１ 　０００６９ －９６７４×１０－３

４　结　论
１）建立了近距离运动的轨道姿态耦合动力

学模型对两航天器的相对轨道和姿态运动进行完

整描述，提出了模型中引起轨道姿态相互影响的

动力学耦合和摄动耦合．
２）针对目标的运动状态，提出了一种面向空

间操作的直线型同步自旋逼近策略．
３）基于退步控制理论设计了六自由度积分退

步控制器和ＰＩＤ退步控制器，利用李亚普诺夫直接
法证明了控制器的稳定性．通过数值仿真验证了控
制器的有效性，从控制精度和控制能量消耗两个方

面对控制器进行了对比分析．控制算法简单易行，
控制量曲线平滑，可作为工程应用的参考．
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