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摘　 要： 针对多小型飞行器空间自主编队姿态协同飞行任务，研究了空间多小型飞行器自主编队在空间干扰影响下的姿态协

同控制问题．考虑到编队无法获取外界参考信息，需要进行自主编队的情况，提出一种编队姿态协同控制方法．首先，提出的控

制方法基于小型飞行器绝对姿态信息实现编队姿态协同，能够适应多种编队通信拓扑结构，并且对于外干扰力矩具有较强的

鲁棒性；然后，根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 定理，从理论上证明了闭环系统的稳定性和收敛性；最后，通过数值仿真验证了理论分析结果及

所提出控制方法的有效性． 研究结果表明，所提出的控制方法能够在干扰力矩作用下，利用小型飞行器绝对姿态信息实现编

队姿态协同，且能够适应多种编队构型．
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　 　 利用多个小型飞行器组网编队替代传统单个大

型飞行器执行空间飞行任务，具有成本低、可靠性

高、执行任务灵活及功能性强等诸多优点．因此多空

间飞行器编队飞行问题在近年来受到国内外学者的

广泛关注与深入研究．飞行器编队中一个关键的问

题是多飞行器间的姿态协同问题，由于其在空间干

涉测量及三维立体成像中的重要应用，国内外学

者［１－３］开展了相关研究．文献［４－５］中针对航天器编

队姿态协同控制问题提出了一种基于行为方式的控

制方法，其本质思想是通过对不同行为的加权叠加

来计算控制指令；文献［６］中基于滑模控制理论，提
出一种基于行为方式的鲁棒姿态协同控制方法，能
够在干扰力矩、模型参数不确定性及通信延迟存在

的情况下实现编队姿态协同；文献［７］中考虑模型

参数不确定性及干扰力矩有界的情况，提出有限时

间控制方法能够在有限时间内实现编队系统的姿态

协同；文献［８］研究了领航－跟随模式下无角速度测

量信息的姿态协同控制方法，在这种控制方法作用

下，编队系统仅依靠姿态信息就能够实现姿态协同；



当编队中有多个领航者时，文献［９－１０］研究编队系

统的姿态抑制控制问题，所有跟随者的姿态都能够

被控制在一个由领航者姿态所构成的凸集内．
在上述研究中，控制方法的提出均依赖于编队

系统的期望姿态信息或领航者的姿态信息．但在编

队的故障安全模式、初始姿态捕获阶段、对地观测任

务间的姿态保持任务以及强干扰后的姿态恢复任务

中，编队无法获取参考信息，此时需要进行自主编队

姿态协同，即设计一种不依赖于外界参考信息或领

航者姿态信息的姿态协同控制方法，使得飞行器编

队能够进行自主协同控制．文献［１１］利用能量成形

方法解决了自主编队航天器在有限通信条件下的协

同问题．需要指出的是，上述文献中均没有考虑干扰

力矩的影响．而在实际情况中，如重力梯度力矩、太
阳光压力矩、地磁力矩及气动力矩等空间干扰力矩

会对飞行器编队产生很大影响．针对上述问题，本文

研究了无外界参考信息的自主编队小型飞行器姿态

协同控制问题，提出一种分布式姿态协同控制器，使
小型飞行器编队能够在干扰力矩作用下实现姿态协

同．首先，采用四元数表达方式描述了编队飞行器的

姿态运动学模型．然后提出了分布式姿态协同控制

方法，使编队系统能够在干扰力矩作用下实现姿态

协同．该控制方法利用小型飞行器绝对姿态信息进

行设计，且能够适应多种编队通信拓扑结构．最后，
根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 定理，从理论上证明了闭环系统的稳

定性和收敛性．

１　 数学模型及相关引理

１．１　 姿态运动学和动力学模型

本文中用四元数描述飞行器姿态，四元数的定
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式中：ｑ 为四元数 ｑ－ 的矢量部分；ｑ０∈［０， １］为四元

数的标量部分；ｎ 为欧拉转轴方向；θ 为欧拉主角，
且四元数满足约束ｑＴｑ＋ｑ２

０ ＝ １．
用四元数描述的飞行器姿态运动学方程为：
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式中：ω∈Ｒ３ 为本体系相对于惯性系的角速度在本

体系下的分量；Ｉ３ 为一个 ３×３ 的单位阵；ｑ× 为一个

反对称矩阵，表示如下
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式中符号 ｖ( ) ｋ 为向量 ｖ 的第 ｋ 个分量．

相对姿态 ｑ－ ｉｊ表示的是两个飞行器 ｉ 和 ｊ 本体坐

标系的相对旋转关系，其计算方法如下

ｑ－ ｉｊ ＝ ｑ－∗
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为 ｑ－ ｊ 的共轭四元数；符号

为四元数乘法，定义如下
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　 　 编队中小型飞行器的动力学模型可用欧拉方程

描述，如下

Ｊω· ＝ － ω× Ｊω ＋ ｕ ＋ ｕｄ ． （２）
式中：Ｊ＝ＪＴ∈Ｒ３×３为飞行器的转动惯量矩阵；ｕ∈Ｒ３

为本体系下表示的控制矢量；ｕｄ∈Ｒ３ 为干扰力矩矢

量，本 文 研 究 中 假 设 干 扰 力 矩 是 有 界 的， 即

ｕｄｉ( ) ｋ ≤ｕ－ ｄ，ｋ＝ １，２，３，其中 ｕ－ ｄ 是一个正的常数．
为方便后续分析，结合运动学方程式（１）和动

力学方程式（２），推导出小型飞行器的拉格朗日模

型，表达式为

Ａｑ·· ＋ Ｂｑ· ＝ ＱＴｕ ＋ ＱＴ ｕｄ ． （３）
式中： Ａ ＝ ＱＴＪＱ 是 一 个 半 正 定 矩 阵； Ｂ ＝

－ ＱＴ ＪＱｑ　 　 ·
( ) ×Ｑ＋ＱＴＪＱ

　 ·
( ) 是 反 对 称 矩 阵； Ｑ ＝

［０．５ ｑ０ Ｉ３＋ｑ
×( ) ］ －１ ．在后续研究中假设 ｑ０≠０ 以保证

Ｑ 是可逆的，这不会影响本研究的正确性［ １２ ］ ．
１．２　 相关引理

引理 １［１３］ 　 若非线性系统 ｘ· ＝ ｆ ｘ( ) 中 ｆ 是连续

的，令标量函数 Ｖ（ｘ）具有一阶连续偏导数且是径向

无界的，其导数 Ｖ
　 ·

（ ｘ） 半负定，记 Ｇ 为所有满足

Ｖ
　 ·
（ｘ）＝ ０的点的集合，Ｇ

－
是 Ｇ 中的最大不变集，那

么当 ｔ→¥时，系统所有的解将全局渐近收敛于 Ｇ
－
．

引理 ２［１４］ 　 设 ｆ ｔ( ) 在［０，¥）上是一致连续的，

且存在 ｐ∈［１，¥），使得 ｆ ｔ( ) ， ｆ
·

ｔ( ) ∈Ｌ¥ 且 ｆ
·

ｔ( ) ∈
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０
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１ ／ ｐ
＜ ¥｝ ．

２　 控制器的设计

２．１　 问题描述与控制目标

考虑由 ｎ 个小型飞行器构成的自主编队系统．
飞行器间的通信方式为双向且非全连接的，也即每

个飞行器仅能和编队中部分飞行器进行信息交互．
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当干扰力矩存在且有界的情况下，自主编队小型飞

行器的姿态协同控制问题可以表述为：编队中的每

个飞行器设计合适的姿态协同控制律ｕｉ，使得编队

中 各 飞 行 器 的 姿 态 协 同， 即 当 ｔ → ¥ 时，
｛ｑ－ １→ｑ－ ２→…→ｑ－ ｎ，ω１→ω２→…→ωｎ｝．
２．２　 姿态协同控制方法

由于编队中成员仅能和其他部分成员进行通

信，因此这里用 Ｇ ｉ 表示能与 ｉ 飞行器进行通信的飞

行器群体，ｍｉ 表示 Ｇ ｉ 中元素的个数．协同控制方法

设计如下

ｕｉ ＝ Ｑ－Ｔ
ｉ Ｂｉ － Ｋｏ Ａｉ( ) ｑ·ｉ － Ｋｑ Ａｉ∑

ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) －{

Ｋｖｉ Ａｉｓｇｎ ｑ·ｉ ＋ β∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( )[ ] } ，　 　 　 　 　

（ ｉ ＝ １，２，…，ｎ） ． （４）
式中：Ｋｏ、Ｋｑ 分别为控制增益；Ｋｖｉ ＝ ｕ－ ｄαｍａｘ Ｊｉ

－１( ) ，其
中符号 αｍａｘ Λ( ) 表示正定矩阵 Λ 的最大特征值；β
为一个正的常数．

定理 １　 对于由式（３）描述的飞行器编队系统，
所提出的控制器式（４）能够在干扰力矩存在且有界

的条件下，实现自主小型飞行器编队系统的姿态协

同，即当 ｔ→¥时，有｛ ｑ－ １ →ｑ－ ２ →…→ ｑ－ ｎ，ω１ →ω２ →
…→ωｎ｝ ．

证明　 考虑如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝１
Ｖｉ ＝ ∑

ｎ

ｉ ＝１

１
４

Ｋｑ ＋βＫｏ( ) ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ －ｑｊ( ) Ｔ ｑｉ －ｑｊ( ) ＋{
１
２
ｑ·ｉ

Ｔ ｑ·ｉ ＋β∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ －ｑｊ( ) Ｔ ｑ·ｉ} ，　 　 　 　 　 　 　

其中

Ｖｉ ＝ χｉ
Ｔ Θｉ χｉ ．

式中：
χｉ ＝ ｑ·ｉ

Ｔ ＷＴ
Ｇｉ( )

Ｔ， ＷＧｉ( ) ｊ ＝ ｛ ｑｉ － ｑ ｊ( ) ｜ ｊ ∈ Ｇ ｉ｝，

并且：

Θｉ ＝

１
２

Ｉ３
１
２

Ωｉ
Ｔ

１
２

Ωｉ Ｋ

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

，

Ωｉ ∈ Ｒ３ｍｉ×３ ＝ β … β( ) Ｔ
３ｍｉ×３，

Ｋ ∈ Ｒ３ｍｉ×３ｍｉ ＝ 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　

　 　 １
４
ｄｉａｇ Ｋｑ ＋ βＫｏ( ) Ｉ３ … Ｋｑ ＋ βＫｏ( ) Ｉ３( ) ３ｍｉ×３ｍｉ

．

　 　 根据 Ｓｃｈｕｒ 补定理［１５］ 可知，当参数 β 足够小

时，矩阵Θｉ 是正定的，于是 Ｖ 也是正定的．计算 Ｖｉ 的

一阶导数，有

Ｖ
　·
ｉ ＝

Ｋｑ ＋ βＫｏ( )

２ ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑｊ( ) Ｔ　 ｑ·ｉ － ｑ
·
ｊ( ) ＋

ｑ·ｉ ＋ β∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑｊ( )[ ]
Ｔ
Ａ－１Ａ ｑ̈ｉ ＋ β∑

ｊ∈Ｇｉ

ｑ·ｉ － ｑ
·
ｊ( ) Ｔ ｑ·ｉ ．（５）

　 　 将动力学方程式（３）代入到式（５），有

Ｖ
·

ｉ ＝
Ｋｑ ＋ βＫｏ( )

２ ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) Ｔ ｑ·ｉ － ｑ·ｊ( ) ＋

β∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑ·ｉ － ｑ·ｊ( ) Ｔ ｑ·ｉ － Ｋｐ ＋ βＫｏ( ) ｑ·ｉ
Ｔ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑｊ( ) －

Ｋｏ ｑ·ｉ
Ｔ ｑ·ｉ － βＫｐ ∑

ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( )
Ｔ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) －

Ｋｖｉ － Ａ －１
ｉ Ｑｉ

Ｔ ｕｄｉ( ) ｑ·ｉ ＋ β∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) ，

式中对于向量 ｖ 有定义

ｖ ＝· ｖ( ) １ ｖ( ) ２ ｖ( ) ３( ) Ｔ ．
　 　 对于双向通信拓扑结构来说， 有下式成立

∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) Ｔ ｑ·ｉ － ｑ·ｊ( ) ＝

∑
ｎ

ｉ ＝ １
２ ｑｉ

Ｔ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑ·ｉ － ｑ·ｊ( ) ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
２ ｑ·ｉ

Ｔ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) ，

于是，根据式（３）中矩阵 Ａ 和 Ｑ 的定义，可知 Ｋｖｉ －
Ａ－１

ｉ Ｑｉ
Ｔ ｕｄｉ≥０，因此有

Ｖ
· ＝ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｖ
·

ｉ ＝ － ζＴΠζ － ∑
ｎ

ｉ ＝ １
εｉ τｉ ， （６）

其中

εｉ ＝ Ｋｖｉ － Ａ －１
ｉ Ｑｉ

Ｔ ｕｄｉ， （７）

τｉ ＝ ｑ·ｉ ＋ β∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) ， （８）

ζ ＝ ｑ·１ … ｑ·ｎ ∑
ｊ∈Ｇ１

ｑ１ － ｑｊ( ) … ∑
ｊ∈Ｇｎ

ｑｎ － ｑｊ( )æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

，

（９）

Π ＝
Ｍ ０
０ Ｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ． （１０）

其中

Ｍ ＝

Ｋｏ － β ０．５δ１２β … ０．５δ１ｎβ
０．５δ２１β ⋱ ⋱ ︙

︙ ⋱ ⋱ ０．５δ（ｎ－１）ｎβ
０．５δｎ１β … ０．５δｎ（ｎ－１）β Ｋｏ － β

æ

è

ç
ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷

，

Ｎ ∈ Ｒ３ｎ×３ｎ ＝ ｄｉａｇ βＫｑＩ３ … βＫｑＩ３( ) ．
式中，δｉｊ ＝ δ ｊｉ ＝｛０， １｝表示一个二进制数用以描述两

个飞行器之间的通信连接情况．因此可知，如果εｉ≥
０ 并且参数 Ｋｏ、Ｋｑ 和 β 选择合适（例如参数 Ｋｏ 和 Ｋｑ

远大于 β），那么矩阵 Π 是正定的，Ｖ
·
则为负定的，于

是根据引理 １ 可知，ζ＝ ０，有

ｑ－
·

ｉ ＝
１
２
ｑ－ ｉ  ωｉ

Ｔ ０( )
Ｔ ＝ ０⇒

　 　 　 ωｉ
Ｔ ０( )

Ｔ ＝ ２ｑ－∗
ｉ  ｑ－

·

ｉ ＝ ０，
并且
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０ ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｑｉ∑

ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) ＝

　 １
２ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( )Ｔ ｑｉ － ｑ ｊ( ) ⇒ ｑｉ － ｑ ｊ( ) ＝ ０，

于是，控制目标ωｉ ＝０，ｑ－ ｉ ＝ｑ
－
ｊ ．（∀ｉ，ｊ ＝１，…，ｎ，ｉ≠ｊ）能够

实现．
从另一方面，如果参数Ｋｏ、Ｋｑ 和β的选择使得矩阵

Π 为半正定的，那么 Ｖ
·
则为半负定的，即函数 Ｖ 是有界

的，有 ｑ·ｉ，ｑｉ － ｑｊ( ) ∈Ｌ６
¥，ｉ ＝ １，…，ｎ且 ｊ∈Ｇｉ ．于是τｉ ∈

Ｌ３
¥ ．根据式（１） ～ （３） 和式（８） 可知， ｑ̈ｉ，ｑ

·
ｉ － ｑ·ｊ( ) ∈ Ｌ６

¥

且τ·ｉ ∈Ｌ３
¥ ．对式（７） 积分，由于Ｖ

·
≤ － ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ε ｉ τｉ ，因此

Ｖ ｔ( ) － Ｖ ０( ) ≤－∑
ｎ

ｉ ＝ １
ε ｉ ∫ｔ

０
τｉ ｓ( ) ｄｓ，于是可知τｉ ∈Ｌ３

１．

根据引理２可知，当 ｔ→¥时有τｉ →０成立．进一步考虑

如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ
－
＝ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｖ
－ ｉ ＝

１
２ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( )Ｔ ｑｉ － ｑ ｊ( ) ，

对其求一阶导数有

Ｖ
－

· ＝ １
２ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
２ ∑

ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( )
Ｔ
ｑ·ｉ － ｑ·ｊ( ) ＝

　 ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｑ·ｉ

Ｔ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( ) ，

利用条件τｉ ＝ ０，有

Ｖ
－

· ＝ － β∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( )Ｔ∑
ｊ∈Ｇｉ

ｑｉ － ｑ ｊ( )[ ] ．

　 　 于是根据引理 １ 可知ｑｉ ＝ ｑ ｊ，且根据τｉ ＝ ０ 可知

ｑ·ｉ ＝ ０，因此控制目标 ωｉ ＝ ０，ｑ－ ｉ ＝ ｑ
－
ｊ( ) 实现，编队系统

实现姿态协同，证毕．
２．３　 讨论

１）控制器中的符号函数项能够保证编队系统

在干扰力矩存在的情况下实现姿态协同控制，但也

会在系统状态到达平衡点附近时导致控制信号出现

抖颤现象．控制信号的抖颤需要极高的控制功率来

实现，并且有可能激发在系统建模过程中被忽略的

高频动态．因此，符号函数项在实际应用中可用饱和

函数或双曲正切函数替代以消除抖颤现象．
２）在本文中所提出的通信拓扑结构中，每个成

员仅需要和编队中部分其他成员进行通信，就能够

保证编队的姿态协同．这种双向且部分连接的通信

拓扑结构具有一定的普遍性，其涵盖了大部分编队

构型，以 ４ 个小型飞行器编队为例，满足本文中通信

拓扑结构的编队构型如图 １ 所示．

３　 结果及分析

考虑一个由 ８ 颗小型飞行器构成的编队，运行

在轨道高度为 ４００ ｋｍ 的近地圆轨道上，假设编队执

行的空间任务为两次对地观测之间的姿态保持任

务，考虑多种干扰因素的影响，通过数值仿真验证本

文中提出的姿态协同控制算法的有效性．

(a)环状编队构型 (b)树状编队构型

(c)链状编队构型 (d)全连接编队构型

图 １　 ４ 种编队构型

各小型飞行器的转动惯量设定如下［ １６ ］：

Ｊ１ ＝
５０ ０ ４
０ ５５ ０
４ ０ ６０

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
， Ｊ２ ＝

５２ １ ０．５
１ ５４ ３
０．５ ３ ６２

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，

Ｊ３ ＝
５３ ０．４ ０
０．４ ５４ ０．８
０ ０．８ ５８

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，Ｊ４ ＝

５５ ０．８ ２
０．８ ５９ １
２ １ ６１

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，

Ｊ５ ＝
５８ ０．４ ０
０．４ ５７ ０．６
０ ０．６ ５９

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
， Ｊ６ ＝

５２ ０．２ ０．３
０．２ ５９ ０
０．３ ０ ５８

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，

Ｊ７ ＝
６１ ２ ０．３
２ ５４ ０．２
０．３ ０．２ ６０

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
， Ｊ８ ＝

５１ ０．２ １
０．２ ５６ ０．２
１ ０．２ ６０

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
．

　 　 编队中各飞行器在对地观测任务后的空间姿态

见表 １，该姿态也为姿态协同任务的初始姿态．

表 １　 编队中各飞行器的初始姿态

飞行器 角速度 ωｉ ／ （ ｒａｄ·ｓ－１） 姿态四元数 ｑｉ

Ｓ ／ Ｃ１ （０．８５ －０．４３ ０．７７） Ｔ （０．１ ０．４ －０．３） Ｔ

Ｓ ／ Ｃ２ （０．５２ －０．２６ ０．３３） Ｔ （０．３ ０．２ ０．３） Ｔ

Ｓ ／ Ｃ３ （－０．２６ ０．２２ －０．１３） Ｔ （－０．２ ０．１ －０．１） Ｔ

Ｓ ／ Ｃ４ （０．４５ ０．３３ －０．５７） Ｔ （－０．４ ０．２ －０．１） Ｔ

Ｓ ／ Ｃ５ （－０．１５ ０．６２ －０．４１） Ｔ （０．３ －０．５ ０．１） Ｔ

Ｓ ／ Ｃ６ （－０．７６ ０．１２ －０．３７） Ｔ （０．２ ０．２ －０．３） Ｔ

Ｓ ／ Ｃ７ （０．３４ －０．５３ ０．６２） Ｔ （－０．１ －０．５ ０．５） Ｔ

Ｓ ／ Ｃ８ （０．１５ －０．４４ －０．３２） Ｔ （－０．３ ０．２ ０．６） Ｔ

　 　 在低轨道上，重力梯度力矩为主要干扰力矩，重
力梯度力矩的计算方法如下［ １７ ］
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ｕｇｉ ＝
３μ

‖ Ｒｉ‖５ Ｒ
×
ｉ Ｊｉ Ｒ ｉ ．

式中：ｕｇｉ为重力梯度力矩；μ为地球引力常数；Ｒ ｉ 为

第 ｉ 个飞行器的轨道半径；Ｊｉ 为飞行器转动惯量．为
检验所提出控制器的抗干扰能力，仿真中干扰力矩

选择如下

ｕｄｉ ＝ ｕｍｇｉ ＋ ｕｕｎｉ，
其中

ｕｍｇｉ( ) ｋ ＝ １０ × ｍａｘ ｕｇｉ( ) ＝ αｍａｘ Ｊｉ( )
３０μ

‖ Ｒ ｉ‖３ ．

远大于飞行器所受到的重力梯度力矩为

ｕｕｎｉ ＝
１
５

ｕｍｇｉ( ) １ｓｉｎ
ｔ
５

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｕｍｇｉ( ) ２ｃｏｓ
ｔ
１０

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｕｍｇｉ( ) ３ｓｉｎ
ｔ
１０

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓ ｔ

５
æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è

ç
ç
ç
ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷
÷
÷

，

表示其他干扰力矩的影响，包括气动干扰力矩、太阳

光压力矩、地磁力矩等．
由于编队中飞行器数量较多，为方便分析且使

仿真结果更加直观，采用相对角速度误差度量和相

对姿态误差度量两种度量标准来表示姿态协同的控

制性能，度量标准的计算方法如下：

Ωｍ ＝ １
ｎ ｎ － １( )

∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑

ｎ

ｊ ＝ １
ω２

ｉｊ ，

Ｑｍ ＝ １
ｎ ｎ － １( )

∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑

ｎ

ｊ ＝ １
ｑ２
ｉｊ ．

其中：Ωｍ 为相对角速度度量标准，Ｑｍ 为相对姿态度

量标准．
编队小型飞行器的构型如图 ２ 所示，每个飞行

器均采用本文中提出的分布式姿态协同控制方法，
控制参数选取为 Ｋｑ ＝ ０．４，Ｋｏ ＝ １．６，Ｋｖｉ ＝ ０．０１，β＝ ０．３．

A B

C D E

F G H

图 ２　 编队飞行器构型

仿真结果如图 ３～６ 所示，图 ３ 展示了编队系统

相对角速度的度量标准曲线．图 ４ 展示了编队系统

相对姿态的度量标准曲线．作用于编队中各飞行器

上的控制力矩曲线如图 ５，６ 所示．
从图 ３，４ 中可以看出，编队的姿态在约 １００ ｓ

后收敛，完成了编队姿态协同任务，且相对角速度控

制精度优于 １×１０－５ｒａｄ ／ ｓ，相对姿态控制精度优于１×
１０－４ ．仿真结果表明，在较大的初始姿态偏差、空间

干扰力矩及一般的编队构型下，所设计的控制方法

能够实现自主编队飞行器的姿态协同．从图 ５， ６ 中

可以看出，由于使用饱和函数代替了符号函数项，控
制信号仅在控制初期出现了短暂的抖颤现象，这可

以通过增大饱和函数阈值的方式进一步消除，但需

要说明的是，增大饱和函数阈值同时也会降低系统

的控制精度，因此在实际应用中需根据控制要求和

使用条件选取合适的阈值进行控制系统的设计．从
图 ５， ６ 中同时可以看出，在控制开始的时候，控制

信号出现饱和的现象，这是因为仿真条件相对严酷，
各飞行器间的相对姿态误差较大，从而导致前期控

制信号过大，因此出现了饱和现象．需要说明的是，
控制信号仅在开始一个极短的时间内发生饱和，而
后随着控制误差的逐渐收敛，控制信号一直维持在

一个很小的区间内，因此不会消耗过多能量．
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图 ３　 姿态角速度度量标准
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图 ４　 相对姿态度量标准

４　 结　 语

本文针对多小型飞行器空间自主编队姿态协同

飞行任务，研究了在干扰力矩作用下的姿态协同控制

问题．当编队飞行器没有外界参考信息及领航者姿态

信息时，进入自主编队模式．首先考虑了空间干扰力
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图 ５　 飞行器 １－４的控制力矩曲线
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图 ６　 飞行器 ５－８的控制力矩曲线

矩的影响，利用非线性控制方法及 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论，提
出了一种自主编队姿态协同控制方法．然后通过理论

分析得出，所提出的控制方法能够利用小型飞行器绝

对姿态信息实现编队姿态协同，且能够适应多种编队

构型．最后采用数值仿真对所提出的控制方法进行了

验证，考虑由 ８ 颗飞行器构成的自主编队姿态协同任

务，仿真结果表明，所提出的控制方法能够实现在干

扰力矩影响下的自主编队飞行器姿态协同．
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