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角速度约束卫星编队控制与虚拟演示验证
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摘　 要： 针对角速度约束下卫星编队姿态同步控制问题，提出一种附加系统动态－姿态同步控制器综合设计策略． 首先，考虑

角速度约束影响，建立约束下卫星编队模型；其次，建立姿态跟踪误差方程，将角速度约束转化为角速度跟踪误差约束，并设

计新型有限时间附加系统动态，保证姿态变化满足约束要求；然后，基于附加系统状态，设计姿态同步控制器，实现卫星编队

有限时间姿态同步；最后，搭建分布式实时仿真验证平台，主控单元由仿真单元提取实时数据绘制仿真曲线，同时将数据发送

至视景单元进行场景驱动，通过实时仿真曲线与离线仿真结果的对比分析以及编队控制过程的三维可视化演示，实现了实时

环境下控制算法的可靠性验证．
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　 　 随着现代化技术的迅猛发展及航天任务需求的

不断增加，以卫星为核心的相关技术得到了广泛的

应用［１－３］ ． 单一卫星由于自身的局限性，越来越难以

满足空间任务的需要． 卫星编队技术可以突破卫星

自身载荷支持能力限制，通过将多个载荷分散至多

颗卫星，不仅可以实现星间备份，提高系统的可靠

性，同时空间中的卫星通过星间链路相互协作，具有

单颗卫星无可比拟的优势，被广泛应用于干涉合成

孔径雷达、空间攻防、电子侦察等方面，在军用和民

用方面都发挥着极其重要的作用，是世界各航天大

国空间技术发展的主流方向． 对卫星编队来说，姿
态同步控制至关重要．

近年来，多卫星编队协同控制完成复杂的航天

任务受到国内外研究机构越来越广泛的关注． 在卫

星编队姿态协同控制中，其控制目标是编队姿态及

角速度分别跟踪上期望的参考指令信息，同时每个

卫星与邻居卫星保持相对的姿态指向及姿态稳定

度，分散式编队是一种常用的编队方式． 文献［４］针
对刚体航天器编队姿态协调控制问题，提出一种基

于行为控制器，在保证航天器对期望姿态跟踪的同

时，实现了与其通信航天器间的姿态同步． 文献［５］



基于行为法，将控制率分为位置保持部分和编队保

持部分，应用 ＰＤ 以及姿态跟踪控制算法保证了闭

环系统的稳定性． 文献［６］采用线性滑模方法对位

置保持部分和编队保持部分进行设计，进一步提升

了控制器鲁棒性． 文献［７］综合考虑线性滑模与行

为控制方法，开创性提出在线性滑模面进行位置保

持项和编队保持项设计策略，基于线性滑模面的控

制器实现了航天器在有向及无向通信拓扑下的分散

式编队控制． 文献［８］利用非奇异快速终端滑模取

代线性滑模，进行了编队加权滑模面的重新设计，并
结合自适应技术，实现了外界干扰以及系统不确定

性作用下航天器编队跟踪误差在原点附近小邻域范

围内的有限时间收敛． 由此可见，卫星编队控制目

前是研究的热点问题，而在编队过程中，由于受所携

带的低速陀螺或特定的航天任务影响，卫星的机动

角速度不能过大，必须保持在某一范围内，以保证载

荷的有效正常工作，否则错误的姿态测量信息会对

卫星安全飞行带来不利影响． 因此，国内外学者对

卫星角速度约束进行了深入的研究［９－１２］ ． 文献［１３］
针对角速度约束下的刚柔卫星姿态跟踪控制，提出

了一种输入输出饱和转化的方法，有效解决了角速

度约束，实现姿态稳定跟踪． 文献［１４］综合考虑卫

星执行器故障及角速度约束，设计了指令滤波方法，
保证对期望姿态的渐近收敛． 文献［１５］同时考虑了

卫星角速度及输入约束，提出一种新型控制器设计

方法，实现了姿态的大范围渐近稳定控制． 通过调

研可知，角速度约束下的卫星编队有限时间姿态同

步控制目前研究较少，也是本文的研究重点．
传统的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 均为离线仿真，只适用于卫星

控制算法的初步验证工作，算法在实时情况下的性

能无法得到保证． 此外，传统分析手段依赖于抽象

的数据与图表，如何以更为直观的方式进行控制算

法评估成为当前的热点问题． 文献［１６］提出了一种

硬件在环仿真架构 ＴＭＯ－ＨＩＬＳ，并基于该架构开发

了无人机控制仿真系统． 在嵌入式控制器中运行控

制算法，在 ＰＣ 机上运行无人机动力学模型，并基于

ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ 开发了视景显示模块，用于多无人机协同

控制的分布式实时仿真． 文献［１７］针对无人驾驶飞

行器 ＵＡＶ 设计了一种硬件在环实时仿真框架，该设

计已成功应用于多种飞行测试的模拟． 文献［１８］基
于 ｘＰＣ 实时仿真技术开发了一套卫星电磁编队控

制实时仿真系统，可用于离线模型实时性能的评估

工作． 文献［１９］基于 ＭＡＴＬＡＢ 与 ＳＴＫ 间的数据通

信，实现了仿真过程的可视化显示． 由此可见，在控

制算法的实时仿真验证及控制过程的视景演示方

面，相关学者对平台硬件及软件的架构设计与选型

开展了一系列工作，但在分布式实时仿真、定制化视

景演示方面还存在较大空白．
本文考虑角速度约束下卫星编队的姿态同步控

制与实时演示验证问题，将角速度约束转换为角速

度跟踪误差约束，基于新型附加系统动态设计姿态

同步控制器，实现约束下编队姿态的有限时间同步

控制． 通过搭建分布式实时仿真验证平台，在验证

控制算法实时可靠性的同时对姿态同步控制过程进

行真实模拟．

１　 卫星编队模型及问题描述

本文考虑由 Ｎ 个刚体卫星组成的编队系统，
ＦＢｉ（ ｉ ＝ １，２，…，Ｎ） 为第 ｉ 个卫星的本体坐标系， ＦＩ

及 ＦＤ 分别为惯性系及期望坐标系． 那么第 ｉ 个卫星

的姿态运动学及动力学模型表达为
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其中： Ｉ３ ∈Ｒ３×３ 为单位矩阵， ω ｉ ＝ ω ｉ１ ω ｉ２ ω ｉ３[ ] Ｔ 表

示第 ｉ个卫星的角速度，Ｊｉ 为转动惯量， ｑ０ｉ 为四元数

标量部分， ｑｖｉ ＝ ｑ１ｉ ｑ２ｉ ｑ３ｉ[ ] Ｔ 为四元数矢量部

分， ｕｉ ｔ( ) 为控制力矩． ｑｖｉ
× 为斜对称矩阵，表示为
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× 为矢量 ω ｉ 的斜对称

矩阵．
考虑卫星运行过程中低速陀螺等卫星要求影

响，需要对角速度进行一定的限制，表示为

ωｉ ＝ ωｉｊ ｔ( ) ‖ωｉｊ ｔ( ) ｜ ≤ ωｍａｘ， ｊ ＝ １，２，３{ } ． （３）
其中 ωｍａｘ 为允许的最大角速度．

假设领航者的姿态四元数 ｑｌ 及角速度 ω ｌ 由以

下动态系统获得［２０］：

ｑ·ｖｌ ＝
１
２

ｑ０ｌＩ３ ＋ ｑｖｌ
×( ) ωｌ，

ｑ·０ｌ ＝ －
１
２
ｑＴ
ｖｌωｌ；

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（４）

ω· ｌ ＝ Ｓωｌ ．　 　 　 　 　 　 （５）

其中： ｑｌ ＝ ｑ０ｌ ｑ１ｌ ｑ２ｌ ｑ３ｌ[ ] Ｔ ＝ ｑ０ｌ ｑＴ
ｖｌ[ ]

Ｔ
为领航

者在本体系 ＦＢ０ 相对惯性系 ＦＩ 下的姿态四元数，满
足 ｑ２

０ｌ ＋ ｑＴ
ｖｌｑｖｌ ＝ １． ω ｌ ∈Ｒ３ 为领航者在本体系 ＦＢ０ 相

对惯性系 ＦＩ 的角速度， Ｓ ∈ Ｒ３×３ 为常数矩阵．
假设 １　 Ｇｎ 是连通的．

假设 ２　 系统 ω· ｌ ＝Ｓωｌ 是稳定的．
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假设 ３　 领航者的角速度及其导数是范数有界

的，即满足 ‖ω ｌ‖ ≤ ω ｌ，ｍａｘ，‖ω· ｌ‖ ≤ ω－ ｌ，ｍａｘ， 其中

ω ｌ，ｍａｘ 及 ω－ ｌ，ｍａｘ 为正常数．
引理 １［２１］ 　 针对系统 ｘ̇ ＝ ｆ ｔ，ｘ( ) ， 如果存在连

续可微的正定函数 Ｖ（ｘ）： Ｄ→Ｒｎ，正常数 λ 及 ０ ＜
τ ＜ １， 使得 Ｖ˙（ｘ） ＋ λＶτ（ｘ） ≤ ０ 成立，则系统是有

限时间稳定的，收敛时间为

Ｔｒｅａｃｈ ≤
Ｖ１－τ（ｘ０）
λ（１ － τ）

， （６）

其中 Ｖ（ｘ０） 为 Ｖ（ｘ） 的初值．
本文控制目标为：基于第 ｉ 个卫星的运动学及

动力学模型（１）、（２），考虑角速度约束（３），设计编

队控制器 ｕｉ（ ｉ ＝ １，２，…，Ｎ）， 使得编队中所有跟随

者卫星能够在有限时间实现对领航者姿态四元数方

程（４）及角速度方程（５）的跟踪控制，且保证满足角

速度约束限制．

２　 姿态同步控制器设计

基于领航者姿态方程（４）、（５），考虑分散式编

队特点，第 ｉ 个卫星的跟踪误差可表示为

ｑｅｖｉ ＝ ｑ０ｌｑｖｉ － ｑ ×
ｖｌｑｖｉ － ｑ０ｉｑｖｌ，

ｑｅ０ｉ ＝ ｑＴ
ｖｌｑｖｉ ＋ ｑ０ｉｑ０ｌ，

ωｅｉ ＝ ωｉ － Ｒｉωｌ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（７）

其中 Ｒｉ 为期望坐标系 ＦＤ 到本体坐标系 ＦＢｉ 的旋转

矩阵，其表达式为 Ｒｉ ＝ ２ｑｅｖｉｑＴ
ｅｖｉ ＋ ｑ２

ｅ０ｉ － ｑＴ
ｅｖｉｑｅｖｉ( ) Ｉ３ －

２ｑｅ０ｉｑ
×
ｅｖｉ ． 因此，基于方程（１）、（２）、（７），可得姿态跟

踪误差动态为

ｑ̇ ｅｖｉ ＝
１
２

ｑｅ０ｉＩ３ ＋ ｑ ×
ｅｖｉ( ) ω ｅｉ，

ｑ̇ ｅ０ｉ ＝ －
１
２
ｑＴ
ｅｖｉω ｅｉ，

Ｊｉω
˙

ｅｉ ＝ － ω ｉ
× Ｊｉω ｉ ＋ Ｊｉ ω ×

ｅｉＲｉｖｉ － Ｒｉ ｖ
˙

ｉ( ) ＋ ｕｉ ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（８）

其中角速度 ω ｉ 必须满足约束（３）．
考虑到控制器设计时所使用的状态变量为姿态

角速度跟踪误差，而非姿态角速度本身，故首先将姿

态角速度约束（３）转化为角速度跟踪误差约束，以
便在后续的控制器设计中保证满足约束要求．

基于 ‖Ｒｉ‖ ＝ １ 及式（７），角速度跟踪误差约束

设置为

ωｅｉ ＝ ｛ωｅｉｊ ｜ ωｅｉｊ ≤ ωｅ，ｍａｘ， ｊ ＝ １，２，３｝ ． （９）
其中 ω ｅ，ｍａｘ ＝ ωｍａｘ － ω ｌ，ｍａｘ 为姿态角速度误差约束，
ωｍａｘ ＞ ω ｌ，ｍａｘ ． 由式（９）可以看出，如果 ωｅｉ 满足约束

（９），那么角速度约束 ω ｉ 就会满足约束（３）． 因此，在
后续控制器设计过程中，只需保证约束（９）成立即可．

下面将采用分环控制思想，通过将系统（８）分

为姿态角子系统与角速度子系统，分别基于各子系

统进行卫星编队姿态同步控制器设计．
２．１　 姿态角子系统控制器设计

本小节针对姿态角子系统，通过将角速度跟踪

误差视为控制量，设计虚拟控制输入，并保证满足姿

态角速度跟踪误差约束（９）．
姿态角子系统为

ｑ̇ ｅｖｉ ＝ Ξｉ（ｑｅｉ）ωｅｉ，

ｑ̇ ｅ０ｉ ＝ －
１
２
ｑＴ
ｅｖｉωｅｉ ．

ì

î

í

ïï

ïï

（１０）

其中 Ξ（ｑｅｉ） ＝ １
２

ｑｅ０ｉＩ３ ＋ ｑ ×
ｅｖｉ( ) ．

考虑到姿态四元数的性能，如果 ｑｅｖｉ 收敛到 ０，
那么 ｑｅ０ｉ 也会收敛到 ０． 因此，当前控制目标为：在满

足姿态角速度跟踪误差约束（９）条件下设计虚拟控

制输入，保证 ｑｅｖｉ 的有限时间收敛．
定义虚拟角速度跟踪误差输入 ωｄｉ ∈ Ｒ３， 考虑

约束（９），真正的虚拟角速度跟踪误差 ωａｉ ∈ Ｒ３， 则

ω ａｉ，ｊ ＝
ω ｅ，ｍａｘ， ω ｄｉ，ｊ ＞ αω ｅ，ｍａｘ；
ω ｄｉ，ｊ， ω ｄｉ，ｊ ≤ αω ｅ，ｍａｘ；
－ ω ｅ，ｍａｘ， ω ｄｉ，ｊ ＜ － αω ｅ，ｍａｘ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１１）

其中： ０ ＜ α ＜ １，ωｄｉ ＝ ω ｄｉ，１ ω ｄｉ，２ ω ｄｉ，３[ ] Ｔ，ωａｉ ＝

ω ａｉ，１ ω ａｉ，２ ω ａｉ，３[ ] Ｔ ．
定义超出姿态角速度约束的变量为 ω ｅｉ，Δ ＝

ωａｉ －ωｄｉ ． 为保证满足角速度跟踪误差约束影响，设
计如下有限时间附加系统来调整虚拟控制输入：

ξ˙１ｉ ＝ － ｋ１ｉξ １ｉ ＋ Ξｉ ｑｅｉ( ) ω ｅｉ，Δ ＋
Ξｉ ｑｅｉ( ) ξ ２ｉ － λ ３ｉ ξ １ｉ

ｒ１ｓｇｎ ξ １ｉ ． （１２）
其中： ξ １ｉ 为姿态角子系统附加信号， ξ ２ｉ 为角速度子

系统附加信号， ｋ１ｉ ＞ ０，λ ３ｉ ＞ ０，０ ＜ ｒ１ ＜ １．
Ξｉ ｑｅｉ( ) ξ ２ｉ 项用于后续稳定性证明， Ξｉ ｑｅｉ( ) ω ｅｉ，Δ 项

用来补偿超出角速度误差约束值． 当未超过约束时，
ξ １ ｉ 会在有限时间收敛到 ０，即不再起作用；当超过约

束时， ξ １ｉ 的值会发生变化，进而改变所设计的虚拟控

制输入的值，补偿因超过约束对系统带来的影响．
基于姿态四元数跟踪误差系统（１０），设计虚拟

控制输入 ωｄｉ：
　 　 ωｄｉ ＝ Ξｉ ｑｅｉ( ) －１［ － ｋ１ｉｑｅｉ －

λ １ｉｖε１
１ｉ － λ ３ｉ ξ １ｉ

ｒ１ｓｇｎ ξ １ｉ］ ． （１３）
其中： ｑｅｉ ＝ ｑｅｖｉ ｑｅ０ｉ[ ] 为第 ｉ 个航天器姿态四元数

跟踪误差， ｖ１ｉ ＝ ｑｅｖｉ － ξ １ｉ，λ １ｉ ＞ ０，０ ＜ ε １ ＜ ０．
２．２　 角速度子系统控制器设计

针对角速度子系统，设计控制输入 ｕｉ， 需要在

有限时间实现对 ωａｉ 的稳定跟踪．
考虑角速度子系统：
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Ｊｉω
·

ｅｉ ＝ － ω ｉ
× Ｊｉω ｉ ＋ Ｊｉ ω ×

ｅｉＲｉｖｉ － Ｒｉｖ
·
ｉ( ) ＋ ｕｉ，（１４）

那么， ω ｅｉ 的动态跟踪误差为

Ｊｉｅ
·
ωｉ ＝ Ｊｉω

·
ｅｉ － Ｊｉω

·
ａｉ ＝ － ω ｉ

× Ｊｉω ｉ ＋

Ｊｉ ω ×
ｅｉＲｉｖｉ － Ｒｉｖ

·
ｉ( ) ＋ ｕｉ － Ｊｉω

·
ａｉ ． （１５）

设计如下附加系统：
ξ·２ｉ ＝ － ｋ２ｉξ２ｉ － λ４ｉ ξ２ｉ

ｒ２ｓｇｎ ξ２ｉ( ) － ΞＴ
ｉ ｑｅｉ( ) ξ１ｉ ．

（１６）
其中： ｋ２ｉ，λ ４ｉ ＞ ０，０ ＜ ｒ２ ＜ １， ｖ２ｉ ＝ ｅωｉ － ξ ２ｉ ．
基于角速度误差动态（１５），设计真实控制输入：

ｕｉ ＝ Ｊ －１
ｉ ［ － ｋ２ｉｅωｉ ＋ ω ｉ

× Ｊω^ ｉ ＋ Ｊｉω
·

ａｉ －

Ｊｉ ω ×
ｅｉＲｉｖｉ － Ｒｉｖ

·
ｉ( ) － λ ２ｉｖε２

２ｉ －
λ ４ｉ ξ ２ｉ

ｒ２ｓｇｎ ξ ２ｉ( ) － ΞＴ
ｉ ｑｅｉ( ) ｑｅｖｉ］ ． （１７）

其中： λ ２ｉ ＞ ０，０ ＜ ε ２ ＜ １．
定理 １　 针对 ｉ 卫星的运动学及动力学模型

（１）、（２），考虑角速度约束（３）． 若设计如式（１７）所
示的控制器，如式（１２）、（１６）所示的附加系统，那么

存在一系列常数 ｋ１ｉ、ｋ２ｉ、λ１ｉ、λ２ｉ、λ３ｉ、λ４ｉ ＞ ０， ０ ＜
ε１、ε２、ｒ１、ｒ２ ＜ １ 使得姿态跟踪误差 ｑｅｖｉ 及ω ｅｉ 将会在

有限时间收敛到平衡点附近的小邻域．
证明　 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

ＶＶ ＝ Ｖｖ１ ＋ Ｖｖ２， （１８）

其中 Ｖｖ１ ＝∑
Ｎ

ｉ ＝ １

１
２
ｖＴ
１ｉｖ１ｉ，Ｖｖ２ ＝∑

Ｎ

ｉ ＝ １

１
２
ｖＴ
２ｉｖ２ｉ ． 首先对 Ｖｖ１

求导，可得

　 Ｖ· ｖ１ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
１ｉｖ
·

１ｉ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
１ｉ ｑ·ｅｖｉ － ξ·１ｉ( ) ＝

∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
１ｉ Ξｅｉ ｑｅｉ( ) ωｄｉ ＋ ｅωｉ ＋ ω ｅｉ，Δ( )( ) －

∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
１ｉξ

·
１ｉ ＝ ∑

Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
１ｉ － ｋ１ｉｖ１ｉ － λ １ｉｖε１

１ｉ ＋(

Ξｉ ｑｅｉ( ) ｖ２ｉ ) ． （１９）
其中： ｅωｉ ＝ ωｅｉ －ωａｉ 为ωｅｉ 的跟踪误差， ｖ２ｉ ＝ ｅωｉ －ξ２ｉ ．

基于式（１５） ～ （１７）及式（１９），对 ＶＶ 求导可得

　 Ｖ·Ｖ ＝ Ｖ· ｖ１ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
２ｉｖ
·

２ｉ ＝

Ｖ· ｖ１ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
２ｉ Ｊｉｅ

·
ωｉ － ξ·２ｉ( ) ＝

Ｖ·ｖ１ ＋∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｖＴ
２ｉ － ｋ２ｉｖ２ｉ － λ２ｉｖε２２ｉ － ΞＴ

ｉ ｑｅｉ( ) ｖ１ｉ( ) ＝

∑
２

ｊ ＝ １
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
（ － ｋ ｊｉｖＴ

ｊｉｖ ｊｉ － λ ｊｉｖε ｊ＋１
ｊｉ ） ≤

－ ２Ｋ１ＶＶ － ２γ １Ｖ ε ＋１( ) ／ ２ ． （２０）
其中： Ｋ１ ＝ ｍｉｎ｛ｋ１ｉ，ｋ２ｉ，ｉ ＝ １，…，Ｎ｝，ε ＝ ｍｉｎ｛ε １，
ε ２｝，γ １ ＝ ｍｉｎ｛λ １ｉ，λ ２ｉ，ｉ ＝ １，…，Ｎ｝ ．

由式（２０）可知，Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 ＶＶ， 即 ｖ１ｉ 及 ｖ２ｉ

是有界的． 因此，针对姿态角子系统（１０）及角速度

子系统（１４）， ｑｅｖｉ、ω ｅｉ 是有界的． 此外，由引理 １ 及

式（２０）可知， ｖ１ｉ 和 ｖ２ｉ 将会在有限时间收敛到 ０． 下
面将进行附加系统 ξ １ｉ、ξ ２ｉ 的有限时间收敛证明．

定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：
Ｖξ ＝ Ｖξ１ ＋ Ｖξ２， （２１）

其中 Ｖξ１ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １

１
２
ξ Ｔ

１ｉξ １ｉ， Ｖξ２ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １

１
２
ξ Ｔ

２ｉξ ２ｉ ．

基于式（１２）首先对 Ｖξ１ 求导，可得

　 Ｖ·ξ１ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ξＴ

１ｉξ
·

１ｉ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
－ ｋ１ｉξＴ

１ｉξ１ｉ ＋ ξＴ
１ｉΞｉ ｑｅｉ( ) ωｅｉ，Δ ＋

∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ξ Ｔ

１ｉΞｉ ｑｅｉ( ) ξ ２ｉ － λ ３ｉ ξ １ｉ
ｒ１＋１ ． （２２）

对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖξ 求导，代入式（１６）、（２２），
可得

　 Ｖ· ξ ＝ Ｖ· ξ１ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ξ Ｔ

２ｉξ
·

２ｉ ＝ Ｖ· ξ１ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ξ Ｔ

２ｉ － ｋ２ｉξ ２ｉ －(

　 　 λ ４ｉ ξ ２ｉ
ｒ２ｓｇｎ ξ ２ｉ( ) ) ＋ ∑

Ｎ

ｉ ＝ １
ξ Ｔ

２ｉ － ΞＴ
ｉ ｑｅ( ) ξ １ｉ( ) ≤

　 － Ｋ１∑
２

ｊ ＝ １
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ξ Ｔ

ｊｉξ ｊｉ( ) － λ∑
４

ｊ ＝ ３
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ξ ｊｉ

ｒ ＋１( ) ＋

　 ∑
Ｎ

ｉ ＝ １

γ
２
ξ Ｔ

２ｉξ ２ｉ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １

γ
２
ξ Ｔ

１ｉξ １ｉ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １

１
２γ

‖ω ｅｉ，Δ‖２ ≤

－ Ｋ１ ＋ γ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｖξ － λＶ ｒ＋１( ) ／ ２

ξ ＋ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １

１
２γ

‖ω ｅｉ，Δ‖２ ．

（２３）
其中： λ ＝ ｍｉｎ｛λ ３ｉ，λ ４ｉ，ｉ ＝ １，…，Ｎ｝，γ ＞ ０．

选择参数 Ｋ１ ＞ γ ／ ２， 则上式转换为

Ｖ· ξ ≤－ Ｋ３Ｖξ － λＶ ｒ＋１( ) ／ ２
ξ ＋ ζ． （２４）

其中： ０ ≤ Ｋ３ ≤ Ｋ２ － γ
２
，ζ ＝ ∑

Ｎ

ｉ ＝ １

１
２γ

‖ω ｅｉ，Δ‖２ ．

基于对式（２０）的描述， ‖ωｅｉ，Δ‖ 是有界的，根据

引理 １ 可得，附加系统状态 ξ １ｉ、ξ ２ｉ 会在有限时间收敛

到平衡点附近小邻域内． 以上分别证明了 ｖ１ｉ、ｖ２ｉ、ξ １ｉ

和 ξ ２ｉ 的有限时间收敛特性，考虑到 ｖ１ｉ、ｖ２ｉ 的定义，可
得跟踪误差 ｑｅｖｉ，ωｅｉ 也是有限时间收敛的． 证毕．
２．３　 离线仿真验证

２．３．１　 仿真参数设置

仿真过程中，考虑 ４ 个跟随者，１ 个领航者组成

的卫星编队系统． 其中，跟随者姿态四元数及角速

度由式（１）、（２）确定，领航者姿态四元数及角速度

由式（４）、（５）确定． 卫星间的通信形式如图 １ 所示，
从图中可以确定，星间相连的权值系数为 ａ１０ ＝ ａ１２ ＝
ａ２１ ＝ ａ１３ ＝ ａ３１ ＝ ａ２４ ＝ ａ４２ ＝ １．

　 　 领航者卫星常数矩阵 Ｓ ＝
－ ０．５ ０．１ １
－ ０．１ ０ － ０．４
０ ０．１ ０
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编队中 ４ 个跟随者卫星的转动惯量，姿态四元数及角

速度初值的参数设置可参考文献［２２］，篇幅有限，此
处不再赘述． 领航者卫星角速度为 ０．０５ ｒａｄ ／ ｓ，跟随者

卫星的最大角速度为 ωｍａｘ ＝ ０．１７ ｒａｄ ／ ｓ，因此基于式

（１１），角速度误差约束为 ω ｅ，ｍａｘ ≤ ０．１２ ｒａｄ ／ ｓ． 每颗

卫星的控制参数分别为： ｋ１ｉ ＝ｋ２ｉ ＝ １，λ １ｉ ＝ λ ２ｉ ＝ λ ３ｉ ＝
λ ４ｉ ＝ ０．２，ｉ ＝ １、２、３、４，ε １ ＝ ５ ／ ７，ε ２ ＝ ７ ／ ９， ｒ１ ＝ ５ ／ ７，
ｒ２ ＝ ７ ／ ９．

图 １　 卫星编队拓扑图

Ｆｉｇ．１　 Ｔｏｐｏｌｏｇｙ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ

２．３．２　 离线仿真结果

基于上述设计的姿态同步控制器以及给定的仿

真参数，仿真结果如图 ２～５ 所示．
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图 ２　 姿态角子系统附加信号变化曲线

Ｆｉｇ．２　 Ａｄｄｉｔｉｏｎａｌ ｓｉｇｎａｌ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ

　 　 图 ２ 为第 ｉ 个跟随者姿态角子系统中附加信号

ξ １ｉ 的变化曲线． 从仿真图中可以看出，在姿态机动

的初始阶段，为了补偿角速度超出的约束值，附加信

号 ξ １ｉ 的值会相应增大，当角速度在约束值范围之内

时，附加系统将不再发挥作用，且会保持稳定，不会

对系统控制产生影响，从而验证了所设计有限时间

附加系统的有效性． 图 ３、４ 分别为第 ｉ 个跟随者姿

态四元数及角速度的跟踪误差变化曲线． 从仿真图

中可以看出，每个跟随者的跟踪误差均会在 ２０ ｓ 内

收敛，即达到姿态同步，且满足角速度误差约束

±０．１２ ｒａｄ ／ ｓ，从而验证了所设计姿态同步控制器的

有效性． 图 ５ 为考虑约束下的实际角速度变化曲线．
图中两条黑色虚线分别为本节所设置的角速度约束

±０．１７ ｒａｄ ／ ｓ． 可以看出，卫星实际角速度的大小在

整个机动过程中均未超过约束，从而证明本文所设

计的时间附加系统确实能解决角速度约束问题．
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图 ３　 姿态四元数跟踪误差曲线
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图 ４　 角速度跟踪误差曲线
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图 ５　 实际角速度曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｔｒｕｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｕｒｖｅｓ
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３　 分布式实时仿真虚拟平台搭建与三

维视景演示

　 　 本节搭建分布式实时仿真虚拟平台，在验证控

制算法实时有效性的同时，以一种更为直观的形式

演示卫星编队的控制过程．
３．１　 仿真平台架构

仿真平台的总体结构及硬件组成如图 ６、７ 所

示． 平台主要分为 ３ 个部分，即实时仿真单元、主控

单元和视景演示单元．

主控计算机 视景计算机 拼接屏

主控单元

分布式实时仿真单元

xPC目标机 xPC目标机 xPC目标机 xPC目标机 xPC目标机

图 ６　 实时仿真平台总体结构图

Ｆｉｇ．６　 Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｏｆ ｒｅａｌ⁃ｔｉｍｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐｌａｔｆｏｒｍ

xPC宿主机

xPC目标机

视景计算机
图 ７　 平台硬件设备图

Ｆｉｇ．７　 Ｐｌａｔｆｏｒｍ ｈａｒｄｗａｒｅ ｄｅｖｉｃｅｓ
３．１．１　 分布式实时仿真单元

分布式实时仿真单元是基于 ｘＰＣ［２３］ 技术搭建

的快速原型仿真环境，通过装载卫星编队的仿真模

型与控制算法，对其在实时状态下的性能进行测试，
从而完成算法实时有效性的验证． ｘＰＣ 是 ＭＡＴＬＡＢ
提供的一种用于产品原型测试、开发和实时系统配

置的 ＰＣ 机解决方案． ｘＰＣ 目标机可采用常见的 ＰＣ
机进行配置，通过 ＤＯＳ 系统下运行的实时内核构建

一个实时环境． 主要操作流程如图 ８ 所示．
３．１．２　 主控单元

主控单元负责卫星编队控制实时仿真的进程控

制、模型下载和数据管理． 在连接 ｘＰＣ 之后，将编译

好的实时仿真程序下载进目标机中进行实时仿真，
同时利用 ＭＡＴＬＡＢ 提供的 ｘＰＣ ＡＰＩ—ｘＰＣＦｒａｍｅｗｏｒｋ

提取卫星的实时仿真数据，在主控面板进行曲线绘

制的同时，通过网络通信将数据发送至视景演示单

元，驱动视景软件进行三维可视化演示． 仿真实验

结束后，将仿真数据存储到数据库，以便对模型及控

制算法实时性能的进一步分析与评估． 本单元基于

ＷＰＦ［２４］（ｗｉｎｄｏｗｓ ｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ）进行开发．
主控单元结构图如图 ９ 所示．

Target Host

图 ８　 分布式实时仿真流程

Ｆｉｇ．８　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｒｅａｌ⁃ｔｉｍｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

MATLAB/
Simulink

图 ９　 主控单元结构图

Ｆｉｇ．９　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｍａｉｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｉｔ

３．１．３　 视景演示单元

视景演示单元基于 Ｕｎｉｔｙ３Ｄ［２５］ 搭建卫星任务场

景，通过数据驱动的方式进行编队过程的三维可视化

模拟． Ｕｎｉｔｙ３Ｄ 是 Ｕｎｉｔｙ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ 开发的一个着力

于创建诸如三维视频游戏、建筑可视化、实时三维动

画等类型互动内容的多平台综合型游戏开发工具． 针
对卫星编队控制的视景演示需求，场景搭建主要涉及

太空背景的模拟、地球模型和卫星模型的制作以及光

照的渲染． 其中，太空背景可由 Ｕｎｉｔｙ 提供的天空盒

（Ｓｋｙｂｏｘ）技术进行实现；专业的 ３Ｄ 建模软件 ３ｄｓ Ｍａｘ
为模型制作及格式转换提供了支持；Ｕｎｉｔｙ 官方所提

供的 Ｅｆｆｅｃｔ 特效中涉及了太阳耀斑的模拟；最后，编写

数据接收脚本以获取主控单元传来的实时仿真数据．
３．２　 实时仿真验证及视景演示

以 ２．３ 节一主四从卫星为例，对上述提出的角

速度约束下卫星编队姿态同步控制算法进行实时仿

真验证与视景演示． 实时仿真曲线如图 １０、１１ 所示．
可以看出，实时状态下的仿真曲线与离线仿真图吻

合，在满足角速度误差约束和角速度约束的前提下，
实现了跟随者对领航者姿态及角速度的快速同步，
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且满足角速度约束，从而验证了本文所提控制算法

在实时环境下的有效性．
　 　 最终基于实时仿真数据驱动的卫星编队视景如

图 １２ 所示，可以看到，从星完成了对领航者的姿态

同步跟随．
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图 １０　 姿态四元数实时跟踪误差曲线
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图 １１　 实际角速度实时曲线

Ｆｉｇ．１１　 Ｒｅａｌ⁃ｔｉｍｅ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ａｃｔｕａｌ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ａ）初始编队演示　 　 　 　 　 （ｂ）终止编队演示

图 １２　 视景演示图

Ｆｉｇ．１２　 Ｖｉｓｕａｌ ｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

４　 结　 论

１）针对角速度约束问题，建立了卫星编队控制

模型． 考虑控制器设计中所用变量为姿态角速度误

差，而非角速度本身，故通过设计安全阈值实现两者

的转换．
２）通过设计新型附加系统状态，在有限时间内
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消除了超过约束部分对系统的影响，并在此基础上

基于分环思想设计控制器，进行了整体闭环系统的

稳定性证明，实现了满足角速度约束下的卫星编队

有限时间姿态同步，仿真结果验证了算法的可靠性．
３） 基于分布式实时环境搭建了卫星编队仿真

平台，完成了对所提算法实时有效性的验证． 进一

步利用实时仿真数据驱动基于 Ｕｎｉｔｙ３Ｄ 搭建的卫星

三维虚拟任务场景，实现了编队姿态同步控制过程

的可视化演示．
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