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近距离跟踪指向空间非合作目标有限时间控制
马广富，孙延超，凌惠祥，李传江

（哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨 １５０００１）

摘　 要： 追踪航天器在对空间非合作目标进行近距离跟踪与监视时，需要接近非合作目标并从特定方位保持对目标的指向与

观测．针对非合作目标存在姿态翻滚以及未知轨道机动时追踪航天器保持近距离跟踪与指向的问题，在视线坐标系和体坐标

系下分别建立了相对轨道和姿态的动力学方程，并构建了对轨道与姿态同步控制的六自由度模型，利用 ＲＢＦ 神经网络对系统

不确定性及未知的目标运动参数进行自适应估计和补偿，采用反步法思想设计控制器使追踪航天器在有限时间内收敛到期

望的相对轨道和姿态并维持保持状态．进一步考虑控制输入饱和、死区等非线性特性，对控制律进行改进．改进后的控制算法

可以有效地提高控制精度，仿真结果验证了控制对象模型和控制算法的有效性．
关键词： 空间非合作目标；视线坐标系；有限时间控制；ＲＢＦ 神经网络；反步法；输入受限
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　 　 随着航天事业的快速发展，空间技术逐渐从最初的

空间利用提升为空间控制［１］，空间打击、跟踪监视、交会

对接等问题的研究越来越受到航天大国的关注和重视，
其中对空间非合作目标的接近和近距离跟踪监视问题已

经成为当今航天领域的一个非常重要的研究热点．
经典的相对轨道动力学模型中，无论是只适用

于近圆轨道的 Ｃ⁃Ｗ 方程还是考虑了轨道偏心率非

零情况的 Ｌａｗｄｅｎ 方程［２－３］，当针对非合作目标时，
由于对目标的一些运动参数难以精确测量而无法有

效使用．从接近非合作目标时的实际测量情况出发，
文献［４－６］提到了一种在以追踪航天器质心为原点

的视线坐标系下建立的相对运动模型，具有不限制

目标轨道偏心率，解算方程不受目标未知参数影响，
可在任意初始位置进行逼近和视线跟踪等优点．文
献［５］还综合考虑体坐标系下由相对误差四元数描

述的相对姿态方程，从而建立了六自由度的动力学

模型．相对轨道与姿态的控制耦合问题主要有两方

面原因，一种是由期望控制指令引起的，另一种则是

因为推力与姿态有关导致的［７］ ．对于姿态轨道耦合

控制，许多学者都进行了研究，其中文献［８－９］从

ＨＪＢ 方程中导出了鲁棒性较好且使用方便的状态依

赖黎卡提方程法 （ ｓｔａｔｅ⁃ｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｒｉｃｃａｔｉ ｅｑｕａｔｉｏｎ，



ＳＤＲＥ），可以用来解决一些含有不确定性的鲁棒控

制问题，但在线求解黎卡提方程使计算负担增大．文
献［５，１０－１１］在进行姿轨耦合控制时，以能量消耗

以及误差最小为指标，引入中间变量，将 ＳＤＲＥ 方程

转化为迭代方程，有效降低了计算负担，但这种控制

方法在非合作目标同时存在轨道和姿态机动时，控
制误差较大．值得说明的是，上述研究主要都还是集

中在合作目标的情况，而对于接近和跟踪非合作目

标的研究则较少．除了普遍存在模型不确定性和外

部干扰外，对于追踪航天器，非合作目标的一些运动

信息无法精确已知．ＲＢＦ 神经网络对未知非线性函

数具有良好的逼近能力［１２］，因此可以对模型不确定

性及外部干扰等进行逼近与补偿．目前对于接近并

跟踪空间目标的研究大多都是实现控制误差渐近稳

定的控制结果，并且理论上系统状态收敛到期望值

的时间无穷大．有限时间控制［１２］ 能够使闭环系统的

状态在有限时间内收敛到平衡点，相比于非有限时

间的控制方法不仅收敛更快，而且具有更好的鲁棒

性．许多有限时间控制方法采用反步法的思想来设

计控制律［１３］，使用递推的设计，使许多复杂、高阶非

线性系统的控制律设计变得简便．对于实际的航天

器控制，一定存在控制输入饱和、死区等非线性特

性［１４－１５］，因此在进行姿态、轨道控制律设计时有必

要考虑这些非线性特性对系统的影响．
本文针对非合作目标存在姿态翻滚以及未知轨

道机动时，追踪航天器对其保持近距离跟踪与指向

的问题，建立了姿态与轨道同步控制模型．考虑到系

统不确定性、非合作目标运动参数部分未知等情况，
利用 ＲＢＦ 神经网络方法进行自适应估计和补偿，采
用反步法思想设计控制律使追踪航天器在有限时间

内收敛到期望的相对轨道和姿态．然后，进一步考虑

控制输入饱和、死区等非线性特性，对控制律进行改

进．通过在相同仿真参数条件下对本文所提出的两

种控制律进行仿真，验证了两种控制律的有效性，并
且改进后的控制律在燃料消耗略微增加的情况下明

显地提高了控制精度．

１　 相对运动模型

１．１　 视线坐标系

图 １ 中下标 ｉ 表示惯性坐标系，ｌ 表示视线坐标

系．惯性系 Ｏｉｘｉｙｉｚｉ 与视线系 Ｏｌｘｌｙｌｚｌ 及其关系如图 １
所示，Ｏｌ 为视线系的原点，位于追踪航天器质心，ｘｌ

轴与视线重合，ｙｌ 轴位于由 ｘｌ 轴和 ｙｉ 轴组成的平面

内且与 ｘｌ 轴垂直，ｚｌ 轴由右手定则确定． ｑε 和 ｑβ 分

别称为视线倾角和视线偏角，ρ 为目标相对于追踪

航天器的位置矢量［５］ ．
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图 １　 地心惯性坐标系与视线坐标系的位置关系
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１．２　 相对轨道动力学模型

相对轨道的动力学方程在视线系的投影为［５］
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式中：×为反对称矩阵；Δｇ ＝ ［Δｇｘ，Δｇｙ，Δｇｚ］ Ｔ 为目

标和追踪航天器间的引力差（在对目标进行近距离

接近和跟踪时，该项可以忽略）；ｆ＝ ［ ｆｘ，ｆｙ， ｆｚ］ Ｔ 为目

标的加速度，且对于追踪航天器是未知的； ｕｃ ＝
［ｕｃｘ，ｕｃｙ，ｕｃｚ］ Ｔ 为追踪航天器的控制加速度，其中下

标 ｃ 为追踪航天器．将式（１）写成分量的形式：
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１．３　 姿态动力学模型与运动学模型

追踪航天器的姿态动力学方程为
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式中：Ｊｃ ＝ｄｉａｇ（Ｊｃ１，Ｊｃ２，Ｊｃ３）为转动惯量矩阵；下标 ｂ
为航天器体坐标系；ωｂｃ ＝ ［ωｘ，ωｙ，ωｚ］ Ｔ 为相对惯性

系的姿态角速度；Ｔｃ 为控制力矩．
定义追踪航天器按 ｚｘｙ 转序绕本体 ｘ、ｙ、ｚ 轴的转

角分别为 φ、θ、ψ，则追踪航天器角速度可以表示为

ωｘ

ωｙ

ωｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ｃｏｓ θ ０ － ｓｉｎ θｃｏｓ φ
０ １ ｓｉｎ φ

ｓｉｎ θ ０ ｃｏｓ θｃｏｓ φ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

φ·

θ·

ψ·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （４）

　 　 为了表达式的简便，定义矩阵 Ｒ 为

Ｒ ＝
ｃｏｓ θ ０ － ｓｉｎ θｃｏｓ φ
０ １ ｓｉｎ φ

ｓｉｎ θ ０ ｃｏｓ θｃｏｓ φ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－１

＝

　 　　
ｃｏｓ θ ０ ｓｉｎ θ

ｓｉｎ θｓｉｎ φ ／ ｃｏｓ φ １ － ｃｏｓ θｓｉｎ φ ／ ｃｏｓ φ
－ ｓｉｎ θ ／ ｃｏｓ φ ０ ｃｏｓ θ ／ ｃｏｓ φ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

， （５）
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则有

φ·

θ·

ψ·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｒ

ωｘ

ωｙ

ωｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ωｘｃｏｓ θ ＋ ωｚｓｉｎ θ

（ωｘｓｉｎ θ － ωｚｃｏｓ θ）ｔａｎ φ ＋ ωｙ

（ωｚｃｏｓ θ － ωｘｓｉｎ θ）ｓｅｃ φ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

（６）
１．４　 期望轨道解算

当非合作目标存在姿态翻滚时，在视线系下特征

点的相对位置会改变，从而导致追踪航天器的期望轨

道变化．设目标的特征点在其体坐标系下的单位矢量

为ｎｂ，则追踪航天器视线的期望方向为－ｎｂ ．所以追踪

航天器期望视线方向在惯性系下的投影为［５］

ρｉ ＝ Ｃｂｔ
ｉ （ － ｎｂρｆ） ＝ ［ｘｉ ｙｉ ｚｉ］ Ｔ ． （７）

式中：Ｃｂｔ
ｉ 为目标体坐标系到惯性系的余弦矩阵．视

线方向在视线坐标系下的期望值为ρｌ ＝ ［ρｆ，０，０］ Ｔ，
其中 ρｆ 为追踪航天器与目标之间的期望距离，投影

到惯性坐标系可得

ρｉ ＝ Ｃｌ
ｉ ρｌ， （８）

式中，Ｃｌ
ｉ 为视线系到惯性系的余弦矩阵． 根据

式（７） ～（８）可计算得到视线倾角和视线偏角的期望

值 ｑεｆ和 ｑβｆ，对式（７） ～ （８）分别进行求导并联立即可

求出视线倾角和视线偏角导数的期望值 ｑ·εｆ和 ｑ·βｆ ．
１．５　 期望姿态解算

在近距离跟踪非合作目标过程中，追踪航天器

将实时对目标观测．假设观测装置中心线沿追踪航

天器体坐标系的期望ｘｂｃｆ轴方向，要求ｘｂｃ轴保持沿视

线轴方向，则追踪航天器体坐标系三轴期望的单位

矢量为［５］

ｘｂｃｆ ＝
ρｉ

ρｆ
，ｙｂｃｆ ＝

ρ ×
ｉ ｓ

＾

‖ ρ ×
ｉ ｓ

＾‖２

，ｚｂｃｆ ＝ ｘ ×
ｂｃｆ ｙｂｃｆ ． （９）

式中，ｓ＾ 为太阳矢量，在执行在轨任务的过程中为了

能为星体提供电能，要求帆板垂直于入射光线，设帆

板沿追踪航天器ｙｂｃ轴安装．再由关系式：
Ｉ３ ＝ Ｃｉ

ｂｃ［ｘｂｃｆ ｙｂｃｆ ｚｂｃｆ］，
即可求解期望姿态角 φｆ、θｆ、ψｆ，对式（９）求导并利用

式（４）即可求解期望姿态角速度．
１．６　 控制模型状态空间表达式

针对本文所研究的问题，由于非合作目标的轨

道机动未知，因此对于追踪航天器，在任务初始时刻

是偏离期望轨道的，从而需要调整相对轨道以达到

对目标跟踪监视的要求．然后进行跟踪保持控制，而
目标的姿态信息是能够获取的，所以追踪航天器在

初始时刻的姿态是接近期望姿态的，则式（１０）是近

似成立的．

φ·ｆ

θ·ｆ

ψ· ｆ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝ Ｒ

ωｘｆ

ωｙｆ

ωｚｆ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （１０）

　 　 设 ｘ１ ＝［ρ，ｑε，ｑβ，φ，θ，ψ］Ｔ，ｘ２ ＝［ ρ·，ｑ·ε，ｑ
·

β，ωｘ，ωｙ，
ωｚ］Ｔ，选取误差量为状态变量，记 ｅ１ ＝ ［ρｆ －ρ，ｑεｆ －ｑε，

ｑβｆ－ｑβ，φｆ－φ，θｆ－θ，ψｆ－ψ］Ｔ，ｅ２ ＝［ρ·ｆ－ρ
·，ｑ·εｆ－ｑ

·
ε， ｑ·βｆ－ｑ

·
β，

ωｘｆ－ωｘ，ωｙｆ －ωｙ，ωｚｆ －ωｚ］Ｔ，由式（２）、式（３）、式（５）、
式（６）和式（１０）可得到如下状态空间表达式：

ｅ·１ ＝
Ｉ３×３ ０３×３

０３×３ Ｒ
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ｅ２，

ｅ·２ ＝ －

ρｑ·２
ε ＋ ρｑ·２

β ｃｏｓ２ｑε

－ ２ρ·ｑ·ε ／ ρ － ｑ·２
βｓｉｎ ｑεｃｏｓ ｑε

２ｑ·βｑ
·
εｓｉｎ ｑε ／ ｃｏｓ ｑε － ２ρ·ｑ·β ／ ρ

（Ｊｃｙ － Ｊｃｚ）ωｙωｚ ／ Ｊｃｘ

（Ｊｃｚ － Ｊｃｘ）ωｘωｚ ／ Ｊｃｙ

（Ｊｃｘ － Ｊｃｙ）ωｙωｘ ／ Ｊｃｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＋

ρ··ｆ － ｆｘ
ｑ··εｆ － ｆｙ ／ ρ

ｑ··βｆ ＋ ｆｚ ／ （ρｃｏｓ ｑε）

ω·ｘｆ

ω·ｙｆ

ω· ｚｆ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＋

ｕｃｘ

ｕｃｙ ／ ρ
－ ｕｃｚ ／ （ρｃｏｓ ｑε）

－ Ｔｃｘ ／ Ｊｃｘ

－ Ｔｃｙ ／ Ｊｃｙ

－ Ｔｃｚ ／ Ｊｃｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１１）

　 　 本文将结合式（１１）所示的非合作目标相对运

动模型进行控制律设计，实现对空间非合作目标的

接近、跟踪以及指向等控制需求．

２　 非合作目标自适应神经网络有限时
间控制律设计

２．１　 自适应神经网络有限时间控制律设计

引理 １［１６］ 　 对于非线性系统：

ｘ· ＝ ｆ（ｘ），ｆ（０） ＝ ０，ｘ ∈ Ｒｎ ． （１２）
　 　 假设存在定义在 Ｒｎ 原点邻域 Ｕ＾ 内的连续函数

Ｖ（ｘ），且实数 ｃ＞０，０＜α＜１，满足：
１）Ｖ（ｘ）在 Ｕ＾ 中正定；
２）Ｖ·（ｘ）＋ｃＶα（ｘ）≤０，∀ｘ∈Ｕ＾ ．

则系统（１２）在 Ｕ＾ 内有限时间稳定．若 Ｕ＾ ＝Ｒｎ 且Ｖ（ｘ）
径向无界（Ｖ（ｘ）→＋¥时，‖ｘ‖→＋¥），则系统（１２）
的原点全局有限时间稳定．
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对于近距离跟踪指向空间非合作机动目标的问

题，由式（１１）所组成的非合作目标相对运动模型可

以写成如下不确定非线性动态系统形式：

ｅ·１ ＝ Ａ（ｘ１）ｅ２，

ｅ·２ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｗ ＋ ｇ（ｘ）ｕ．{ （１３）

式中：ｅ１，ｅ２，ｘ１，ｘ２∈Ｒ６，ｘ ＝ ［ｘＴ
１，ｘＴ

２］ Ｔ ．Ａ（ ｘ１）∈Ｒ６×６，
ｆ（ｘ）∈Ｒ６，ｇ（ｘ）∈Ｒ６×６根据式（１０） ～ （１１）获得，且
可以发现都是关于 ｘ 的已知光滑非线性函数，且
Ａ（ｘ１）与 ｇ（ｘ）非奇异．ｕ∈Ｒ６ 为控制输入．由于非合

作目标的轨道机动情况未知，因此其加速度以及期

望相对位置状态的二阶导数等未知，因此 ｗ 未知，
即为模型不确定性．假设‖ｗ‖≤ｄ，其中 ｄ＞０．

用一个三层神经网络自适应估计式（１３）中的

不确定项 ｗ，并进行补偿．ｗ 的估计值 ｗ＾ 可表示为

ｗ＾ ＝ θ＾ Ｔφ（ｅ） ．
式中：系统（１３）的状态量 ｘ 是神经网络的输入向

量；θ＾ 为加权矩阵 θ 的估计值．设 ｎ＞１ 是神经元的数

量， 即 φ （ ｅ ） ＝ ［φ１（ｅ），φ２（ｅ），…，φｎ（ｅ）］ Ｔ， 其 中

φｉ（·）是高斯 ＲＢＦ 函数为

φｉ（ｅ） ＝ ｅｘｐ －
‖ｅ － ｃｉ‖２

２σ２
ｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，ｉ ＝ １，２，…，ｎ．

（１４）
式中：ｃｉ∈Ｒｎ，σｉ＞０ 分别为第 ｉ 个基函数的中心和宽度．

根据 ＲＢＦ 神经网络逼近非线性函数的原理，根
据文献［１２］，一般存在如下假设条件．

假设 １　 对于任意给定的足够小的正数 εＮ，总
能找到最优加权矩阵 θ∗使逼近误差满足．

假设 ２　 最优加权矩阵 θ∗是有界的，即存在一

个正常数 λ，满足‖θ∗‖¥≤λ．
因此非线性不确定函数 ｗ 可以表示成

ｗ ＝ θ∗Ｔφ（ｅ） ＋ ε．
　 　 为了后续设计非合作目标控制律的需要，定义

向量 ｓｉｇ （·） α∈Ｒｎ 的形式如下：
ｓｉｇ （ξ） α ＝ ［ ξ１

αｓｇｎ（ξ１），…， ξｎ αｓｇｎ（ξｎ）］ Ｔ，
给出辅助控制器 ν（ ｅ１）＝ －Ａ－１（ｘ１）Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α，其中

Ｋ１ ＝ｄｉａｇ（ｋ１１，…，ｋ１ｎ）＞０，０＜α＜１．定义误差变量为

ｚ ＝ ｅ２ － ν（ｅ１）， （１５）
将式（１５）代入系统（１３）得到：

ｅ·１ ＝ Ａ（ｘ１）（ ｚ ＋ ν（ｅ１）），

ｚ· ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｗ ＋ ｇ（ｘ）ｕ － ν·（ｅ１） ．
{ （１６）

　 　 对于系统（１３），给出如下自适应控制律：
　 　 ｕ ＝ ｇ －１（ｘ）（ν·（ｅ１） － ｆ（ｘ） － ＡＴ（ｘ１）ｅ１ －

Ｋ２ｓｉｇ（ ｚ） α － θ＾ Ｔφ（ｅ） － Ｋ３ｓｇｎ（ ｚ））， （１７）

θ
·^
＝ Γφ（ｅ） ｚＴ ． （１８）

式中：Ｋ２ ＝ｄｉａｇ（ｋ２１，…，ｋ２ｎ） ＞０，Ｋ３＞０，Γ为一个正定

对角矩阵．
注 １　 由于 ｓｉｇ （ｅ１） α 在 ｅ１ｉ ＝ ０ 且 ｅ·１ｉ≠０ 时的微

分出现奇异现象，设置一个阈值 λ 来判断奇异．因此

定义 ν·（ｅ１）如下：

ν·（ｅ１）＝
－ Ａ·－１（ｘ１）Ｋ１ｓｉｇ（ｅ１）α － Ａ－１（ｘ１）η（ｅ１）， ｅ

·
１ ≠０；

０， ｅ·１ ＝ ０．{
ηｉ（ｅ１ｉ） ＝

ｋ１ｉα ｅ１ｉ α－１ｅ·１ｉ， ｅ１ｉ ≥ λ；

ｋ１ｉα Δｉ
α－１ｅ·１ｉ， ｅ１ｉ ＜ λ．{

式中：λ、Δｉ 分别为小的正常数；ｅ１ｉ为向量 ｅ１ 的第 ｉ
个元素；ηｉ（ｅ１ｉ）为向量 η（ｅ１）的第 ｉ 个元素．

定理 １ 　 对于非合作目标控制系统（１３），假
设 １和 ２ 均成立，则在控制律（１７） ～ （１８）作用下，闭
环系统是全局有限时间稳定的．

证　 将控制律（１７）代入式（１６）可得

ｅ·１ ＝ － Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α ＋ Ａ（ｘ１） ｚ，

ｚ· ＝ － ＡＴ（ｘ１）ｘ１ － Ｋ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋

　 　 ｗ － θ＾ Ｔφ（ｅ） － Ｋ３ｓｇｎ（ ｚ） ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１９）

　 　 首先， 证明闭环系统（１９）是全局渐近稳定的．

设 θ
～
＝ θ∗ －θ＾ ，则 θ

～·

＝ θ·∗ － θ
·^
＝ － θ

·^
，选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ

函数

Ｖ１ ＝ １
２
ｅＴ１ ｅ１ ＋ １

２
ｚＴｚ ＋ １

２
ｔｒ（θ

～
ＴΓ－１θ

～
）， （２０）

选取 Ｋ３＞εＮ ＞‖ε‖¥，对式（２０）求导，并由式（１９）
可得

Ｖ
·

１ ＝ ｅＴ１ ｅ
·
１ ＋ ｚＴｚ· ＋ ｔｒ（θ

～
ＴΓ－１ θ

～·

） ＝

－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋ ｔｒ（θ
～
ＴΓ－１ θ

～·

） ＋

ｚＴ（θ∗Ｔφ（ｅ） ＋ ε － θ＾ Ｔφ（ｅ） － Ｋ３ｓｇｎ（ ｚ）） ＝
－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋ ｚＴε －

Ｋ３ ‖ｚ‖１ ＋ ｔｒ（θ
～
Ｔφ（ｅ） ｚＴ ＋ θ

～
ＴΓ－１ θ

～·

） ＝
－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋ ‖ｚ‖１（εＮ －
Ｋ３） ≤－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ≤ ０．

（２１）

　 　 从式（２１）可得 ｅ１、ｚ 和 θ
～
有界，由 ν（ｅ１）和 ｚ 的定

义可知 ｅ２ 有界，对于系统（１２），由于一般 ｅ·２ 也是有

界的，因此由 Ｂａｒｂａｌａｔ 引理可知，当 ｔ→¥时，ｅ１→０，ｚ→
０，ｅ２→０，因此闭环系统（１３）是全局渐近稳定的．

然后，证明闭环系统（１９）是全局有限时间稳定的．
由式 （１４） 可 知 高 斯 函 数 ０ ＜ φｉ （ ｅ） ≤ １， 则

‖φ（ｅ）‖¥有界，根据范数的基本放缩性质，可以得到：

‖θ
～
Ｔφ（ｅ）‖¥ ≤ ‖θ

～
‖¥ ‖φ（ｅ）‖¥，
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又由于 θ
～
的有界性，可以得到‖θ

～
Ｔφ（ｅ）‖¥ 也是有

界的．选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ ＝ １
２
ｅＴ１ ｅ１ ＋ １

２
ｚＴｚ． （２２）

式中：选取 Ｋ３＞εＮ＋‖θ
～
Ｔφ（ｅ）‖¥，对式（２２）求导，并

将式（１９）带入可得

Ｖ· ＝ － ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋

ｚＴ（ｗ － θ＾ Ｔφ（ｅ） － Ｋ３ｓｇｎ（ ｚ）） ≤
－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋

‖ｚ‖１（εＮ ＋ ‖θ
～
Ｔφ（ｅ）‖¥

－ Ｋ３） ≤
－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＝

－ ∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｋ１ｉ ｅ１ｉ １＋α － ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｋ２ｉ ｚｉ １＋α ≤

－ ｋ—１ （ １
２ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｅ２１ｉ）

μ

－ ｋ—２ （ １
２ ∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｚ２ｉ ）

μ

≤－ ｋ—Ｖμ ．

（２３）
式中：μ＝（１＋α） ／ ２，０．５＜μ＜１；ｋ１ｍｉｎ ＝ｍｉｎ｛ｋ１ｉ｝，ｋ２ｍｉｎ ＝

ｍｉｎ｛ｋ２ｉ｝；ｋ
—

１ ＝ ２μｋ１ｍｉｎ，ｋ
—

２ ＝ ２μｋ２ｍｉｎ，ｋ
－
＝ｍｉｎ｛ ｋ—１，ｋ

—
２｝．

因此，根据引理 １，对于给定的初始状态 ｅ（０）＝
ｅ０，ｅ１ 和 ｚ 将在有限时间内收敛到 ０．由 ν（ ｅ１）和 ｚ 的
定义可知，当 ｅ１ ＝ ０， ｚ ＝ ０ 时，ｅ２ ＝ ０，因此闭环系统

（１９）是全局有限时间稳定的．
２．２　 考虑输入非线性有限时间控制律设计

对于近距离跟踪指向非合作机动目标的问题，
进一步考虑实际系统普遍存在的控制输入饱和、死
区等非线性特性．因此将系统（１３）改写成如下形式：

ｅ·１ ＝ Ａ（ｘ１）ｅ２，

ｅ·２ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｗ ＋ ｇ（ｘ）Ｄ（ｕ） ．{ （２４）

式中，Ｄ（ｕ）为控制器的实际输出，与理想控制输出

ｕ、控制偏差 Δｕ 之间满足如下关系式：
Ｄ（ｕ） ＝ ｕ － Δｕ．

　 　 为了达到更好的控制效果，采用 ＲＢＦ 神经网络

逼近 ｇ（ｘ）Δｕ，可以得到：
ｇ（ｘ）Δｕ ＝ θ∗Ｔ

Δ φΔ（ｙ） ＋ εΔ ．
式中： φΔ （ ｙ ） 为 高 斯 函 数 向 量； 输 入 向 量 ｙ ＝

［ｅＴ，ｕＴ］ Ｔ，逼近误差 εΔ 和最优加权矩阵 θ∗
Δ 也分别

满足假设 １ 和 ２，即 εΔ 存在逼近误差上界 εΔＮ，

‖θ
～
Ｔ
ΔφΔ（ｙ）‖¥有界．
对于不确定非线性动态系统（２４），给出如下自

适应控制律：
ｕ ＝ ｇ－１（ｘ）［ν·（ｅ１） － ｆ（ｘ） － ＡＴ（ｘ１）ｅ１ － Ｋ２ｓｉｇ（ｚ）α］ ＋

ｇ－１（ｘ）［ － θ＾ Ｔφ（ｅ） － Ｋ３ｓｇｎ（ｚ） ＋ θ＾ Ｔ
ΔφΔ（ｙ）］， （２５）

θ
·^
＝ Γφ（ｅ）ｚＴ，

θ
·^

Δ ＝ － ΓΔφΔ（ｙ）ｚＴ．
{ （２６）

式中，ΓΔ 为正定对角矩阵．
定理 ２　 对于非合作目标控制系统（２４），假设

１ 和 ２ 均成立，则在控制律（２５） ～ （２６）作用下，闭环

系统是全局有限时间稳定的．
证　 将控制律（２５）代入系统（２４）可得

ｅ·１ ＝ － Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α ＋ Ａ（ｘ１） ｚ，

ｚ· ＝ － ＡＴ（ｘ１）ｅ１ － Ｋ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋ ｗ － θ＾ Ｔφ（ｅ） －

　 　 Ｋ３ｓｇｎ（ ｚ） － ｇ（ｘ）Δｕ ＋ θ＾ Ｔ
ΔφΔ（ｙ）．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２７）
　 　 首先， 证明闭环系统（２７）是全局渐近稳定的．

设 θ
～

Δ ＝ θ∗
Δ － θ＾ Δ，则 θ

～·

Δ ＝ θ·∗
Δ － θ＾

·

Δ ＝ － θ＾
·

Δ，选取

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ２ ＝
１
２
ｅＴ１ｅ１ ＋ １

２
ｚＴｚ ＋ １

２
ｔｒ（θ

～
ＴΓ－１θ

～
） ＋ １

２
ｔｒ（θ

～
Ｔ
ΔΓ

－１
Δ θ

～

Δ），

（２８）
选取 Ｋ３＞εＮ＋εΔＮ＞‖ε‖¥

＋‖εΔ‖¥，对式（２８）求导，
并由系统（２７）及式（２５）可得

Ｖ·２ ＝ － ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１）α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ｚ）α ＋ ｔｒ（θ
～
Ｔ
ΔΓ

－１
Δ θ

～·

Δ） ＋

ｚＴ（ε － Ｋ３ｓｇｎ（ｚ） ＋ θ＾ Ｔ
ΔφΔ（ｙ） － ｇ（ｘ）Δｕ） ＝

－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１）α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ｚ）α ＋ ｔｒ（θ
～
Ｔ
ΔΓ

－１
Δ θ

～·

Δ） ＋

ｚＴ（ε － εΔ － Ｋ３ｓｇｎ（ｚ）） ＋ ｔｒ（ － θ
～
Ｔ
ΔφΔ（ｙ）ｚＴ） ≤

－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１）α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ｚ）α ＋
‖ｚ‖１（εＮ ＋ εΔＮ － Ｋ３） ≤ ０．

所以闭环系统（２４）是全局渐近稳定的．
然后， 证明闭环系统（２７）全局有限时间稳定．
同样选取式（２２）的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数形式，令 Ｋ３＞

εＮ＋‖θ
～
Ｔφ（ｅ）‖¥

＋εΔＮ＋‖θ
～
Ｔ
ΔφΔ（ｙ）‖¥，对式（２２）求

导，并由系统（２７）及式（２３）可得

Ｖ· ＝ ｅＴ１ ｅ
·
１ ＋ ｚＴｚ· ＝

－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋

ｚＴ（ε － Ｋ３ｓｇｎ（ ｚ） － ｇ（ｘ）Δｕ ＋ θ
～
Ｔφ（ｅ） ＋

θ＾ Ｔ
ΔφΔ（ｙ）） ≤－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α － ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ＋

‖ｚ‖１（εＮ ＋ εΔＮ ＋ ‖θ
～
Ｔφ（ｅ）‖¥

＋

‖θ
～
Ｔ
ΔφΔ（ｙ）‖¥

－ Ｋ３） ≤－ ｅＴ１Ｋ１ｓｉｇ （ｅ１） α －

ｚＴＫ２ｓｉｇ（ ｚ） α ≤－ ｋ—Ｖμ ．
　 　 因此，类似式（２３）的处理过程，同理可以得到

ｘ１、ｚ 和 ｘ２ 在有限时间内收敛到 ０，因此闭环系统

（２７）是全局有限时间稳定的．
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３　 仿真校验

分别应用定理 １，２ 的有限时间控制算法来解决

近距离跟踪指向非合作机动目标的问题，其中目标

的加速度矢量在本文提出的两种控制算法中未直接

使用，而是采用 ＲＢＦ 神经网络来估计．对于由式

（１２）构成的系统，分别按照式（１７）和式（２５）设计控

制器，按照式（１８）和式（２６）设计神经网络加权矩阵

更新律进行仿真，并加入控制饱和、死区等特性．
３．１　 仿真参数

设追踪航天器相对目标的初始距离为 ２６０ ｍ，
首先接近到距目标 １００ ｍ 处，然后再进行视线

跟踪．
目标的初始 轨 道 根 数 为 轨 道 半 长 轴 ａ０ ＝

４２ ２４１ ｋｍ，偏心率 ｅ０ ＝ ０，轨道倾角 ｉ０ ＝ ０ ｒａｄ，升交点

经度 Ω０ ＝０ ｒａｄ，近星点经度 ω０ ＝ ０ ｒａｄ，真近点角 ｆ０ ＝
０ ｒａｄ，初始本体坐标系与地心惯性坐标系重合，运行

过 程 中 角 速 度 在 本 体 坐 标 系 中 为

［－０．００２ ５，０．００２ ０，－０．００２ ０］Ｔ ｒａｄ ／ ｓ，特征点在本体

坐标系中的单位方向矢量为ｎｂ ＝［ ３，－ ３，－ ３］
Ｔ
／ ３，

轨道机动加速度在惯性系中表示为［０．２０ｃｏｓ（０．１５ｔ），
０．１０ｓｉｎ（０．１０ｔ），０．１５ｃｏｓ（０．２０ｔ）］Ｔｍ／ ｓ２ ．

追踪航天器初始视线倾角为 ０．９ ｒａｄ，初始视线偏

角为－１．８ ｒａｄ，初始姿态角为［０．０５，－０．６０，２．４０］Ｔ ｒａｄ，

设太阳光照方向为 ｓ＾ ＝ ［－ ３ ， ３ ，－ ３ ］
Ｔ
／ ３，转动惯

量Ｊｃ ＝ｄｉａｇ（３０，２５，２０） ｋｇ·ｍ２，每轴所能提供的最

大控制加速度为５ ｍ ／ ｓ２，最大控制力矩为 １ Ｎｍ，加
入死区特性．

控制律参数选取为 Ｋ１ ＝ ｄｉａｇ（０．２８，０．０５，０．１０，
１．００，１．００，４．００）， Ｋ２ ＝ ｄｉａｇ（６．５０，２．００，２．６０，０．８０，
０．３６，０．４０），Ｋ３ ＝ １×１０－７，α ＝ ０．８，λ ＝ ０．０１，Δｉ ＝ ０．０１．
仿真时间为 １ ０００ ｓ．
３．２　 仿真结果及分析

图 ２ 为追踪航天器在近距离跟踪指向非合作目

标过程中相对轨道参数随时间变化的曲线，包括相

对距离、视线倾角和视线偏角．结合局部放大图可以

看出，在算法（１７）或算法（２５）作用下，都可以使追

踪航天器在 ２２． ９ ｓ 内从相距目标 ２６０ ｍ 接近到

１００ ｍ，并保持对期望轨道的跟踪．
图 ３ 为追踪航天器姿态角随时间变化曲线，结

合局部放大图可以看出，在算法（１７）或算法（２５）作
用下，都可以使姿态角在 ５．７ ｓ 内快速趋近于期望

值，并保持在期望值附近，实现对非合作目标的指向

观测．
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图 ２　 轨道相关参数随时间变化曲线
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图 ３　 追踪航天器姿态角随时间变化曲线
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　 　 图 ４ 为神经网络对由非合作目标加速度以及期

望相对位置状态的二阶导数所引起的系统不确定性

进行自适应估计的结果，由式（１２）可知被估计量分别

为 ｗ１ ＝ ρ··ｆ－ｆｘ，ｗ２ ＝ ｑ··εｆ－ｆｙ ／ ρ 和 ｗ３ ＝ ｑ··βｆ＋ ｆｚ ／ （ρｃｏｓ ｑε）．由

图 ４ 可以看出，神经网络的估计结果能够很快地收

敛到被估计量，因此验证了本文所设计的 ＲＢＦ 神经

网络能够对系统不确定性进行有效地估计，进而在

控制律部分进行补偿，从而提高系统的控制精度．
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图 ４　 神经网络的估计曲线

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｖａｒｉａｂｌｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｂｙ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ

　 　 表 １、２ 为在仿真参数、控制参数相同时，算法

（１７） 和算法 （ ２５） 的控制效果对比情况， 其中

∫１ ０００

０
ｕｃｉ ｄｔ 和∫１ ０００

０
Ｔｃｉ ｄｔ（ ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ） 为整个仿真过

程中追踪航天器控制作用的积累效果，ｅ０ｊ（ ｊ ＝ ρ，ｑε，
ｑβ，φ，θ，ψ） 为轨道、姿态参数在保持跟踪过程中的

幅值，∫ ｅｊ ｄｔ 为 整个仿真过程中偏差信号的积累效

果．可以看出，由于算法（２５）考虑了补偿执行机构饱

和、死区等特性，在控制作用积累效果，即燃料消耗

略有增加的情况下比算法（１７）在控制精度方面有

了明显的提高，其中姿态部分的提高效果更加显著．
表 １　 全过程的燃料消耗对比情况

Ｔａｂ．１　 Ｔｈｅ ｆｕｅｌ ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｎｔｉｒｅ ｐｒｏｃｅｓｓ

ｉ
∫１ ０００

０
ｕｃｉ ｄｔ ∫１ ０００

０
Ｔｃｉ ｄｔ

算法（１７） 算法（２５） 算法（１７） 算法（２５）

ｘ １８９．４０ １８９．５０ ４．５６４ ０ ４．６６１ ０
ｙ ９７．１８ ９７．１９ ０．８０９ ４ ０．８２１ ４
ｚ １３４．３０ １３４．３０ １．０５１ ０ １．１０２ ０

表 ２　 控制精度对比情况

Ｔａｂ．２　 Ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｊ
ｅ０ｊ ∫ ｅｊ

ｄｔ

算法（１７） 算法（２５） 算法（１７） 算法（２５）

ρ １．１１８×１０－３ ９．５８７×１０－４ ９９３．４００ ０ ９９３．２００ ０

ｑε １．０１２×１０－５ ８．６７２×１０－６ １．１６６ ０ １．１６５ ０

ｑβ ９．８７３×１０－５ ８．４００×１０－５ ２．５８９ ０ ２．５８７ ０

φ ５．８３１×１０－４ ５．６０２×１０－５ ０．３７３ ５ ０．１２９ ２

θ ３．５１８×１０－４ １．１３７×１０－４ ０．１３７ ５ ０．０２７ ４

ψ ２．１６８×１０－４ ３．４７２×１０－５ ０．１３１ ９ ０．０７５ １

４　 结　 论

１）在视线坐标系和体坐标系下分别建立了相

对轨道和姿态的动力学方程，构建了姿态轨道同步

控制的六自由度模型．
２）利用 ＲＢＦ 神经网络对系统不确定性及未知

的目标运动参数进行自适应估计和补偿，采用反步

法思想设计控制器使追踪航天器在有限时间内收敛

到期望的相对轨道和姿态并保持．
３）进一步考虑控制输入饱和、死区等非线性特

性，对控制律进行改进，在燃料消耗略有增加的情况

下明显地提高了控制精度．
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封面图片说明

封面图片来自本期论文“集群航天器网络发展现状及关键技术”，是哈尔滨工业大学航天学院所研

究的集群航天器示意图．集群航天器是一种通过无线链路进行信息交互的，多航天器间协同工作的新型

航天器构架，服务于未来日益复杂多样的空间探索任务．如左图中所示，空间信息网络作为一个以多种

空间平台（如同步卫星或中、低轨道卫星、平流层气球等）为载体，实时获取、传输和处理空间信息的网

络系统，而集群航天器网络则是构成该信息网络的一类子网络系统，承担着空间信息采集与传输的任

务．右上图为多个集群航天器在轨协同工作的示意图，如集群航天器 Ａ、Ｄ 之间通过星间无线链路协同

完成空间任务．同时，该图也说明了集群航天器是一类由多个近距离相伴飞行的航天器构成的分布式系

统．右下图为集群航天器网络内各航天器在一定范围内相互绕飞，其网络拓扑结构随时间变化，且变化

规律具有周期性和可预测性．

（图文提供：陈庆，张锦绣，曹喜滨．哈尔滨工业大学 航天学院）

·５１·第 ４ 期 马广富，等：近距离跟踪指向空间非合作目标有限时间控制


