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基于视线制导的共面航天器自主交会控制研究"

沈昱恒!侯明善!任鑫东
"西北工业大学自动化学院!西安!Y?$$Y!#

摘!要!研究了基于视线制导的共面航天器自主交会控制$为便于设计适用于自主交会的控制方法!首先建

立了视线坐标系相对运动方程!然后基于相对测量信息分别设计了纵向和法向控制器$纵向控制器是基于零

控脱靶量算法所设计的一种新的自适应控制方法!完成交会速度和位置控制%法向控制器是一种姿态约束.E
型比例导引!实现交会视线角的控制$所设计的控制器对不同初始交会条件具有良好的适应性$对圆和椭圆

轨道交会仿真结果证明了该控制方法是有效可行的$

关键词!交会%视线制导%零控脱靶量%比例导引
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C!引言
随着空间任务的复杂化和多样化!快速自主

交会对接技术受到广泛重视$空间交会中常见
的控制方法是基于 L ‘ 方程的脉冲变轨技
术(?V!)$对空间快速自主交会!追踪航天器"也
可称为主动航天器#可获得的测量信息限制是交
会控制设计必须首先考虑的问题$为解决此问
题!交会控制律通常可按照制导原理在视线坐标
系进行(UVW)$文献(U)研究了比例导引在交会控
制中的应用!由于没有考虑地球重力场影响!交
会过程会发生交会速度过大的问题$文献(#)提
出的阻尼变结构控制存在速度控制抖振问题!交
会速度控制性能不好$基于惯性空间视线坐标

系!文献(W)研究了终端交会的模糊控制方法!对

空间自主交会需要解决信息测量问题$

基于制导原理设计交会控制具有良好的快

速性!但交会控制与制导的要求又不尽相同$交

会过程对视线角*接近距离和速度特性都有严格

限制!目前提出的基于视线坐标系的控制方法还

不能满足自主交会的要求$另外!交会目标航天

器"也可称为被动航天器#的轨道形状对交会精

度和能耗影响显著!自主交会控制设计必须考虑

目标航天器的轨道特性$文中根据目标航天器

轨道面内的交会视线相对运动方程!分别设计了

纵向和法向控制器!分析了控制精度*控制器参

数设定原则!对圆和椭圆轨道交会!仿真验证了
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方法的有效性!

D!交会数学模型
D;D!轨道直角坐标系模型
设目标航天器运行于任意偏心率轨道上"在

其轨道上取坐标系Q,23#见图?$"坐标系原点Q
在目标航天器质心"Q,轴和Q2轴在轨道平面内"

Q,轴指向飞行方向"Q2 轴沿质心与地心连线方
向朝外并垂直Q,轴"Q3轴按照右手规则确定!图

?中P1"P8分别为目标航天器和追踪航天器的地
心距";为两者的相对距离!两航天器的相对运动
动力学方程为%X&’
[,&!&B2&B&2(&!,’(#8(P

U
1$,&G,

[2(!&B,(B&,(&!2 ’!#8(P
U
1$2&G2

[3’(#8(P
U
1$3&G3

#?$

式中’G,)G2)G3 为追踪航天器沿坐标轴方向的
控制加速度*8为万有引力常数*&为目标航天器
的轨道角速度!由轨道坐标系内的相对运动方程
中可知Q3轴方向的运动与Q,2平面内的运动是
解耦的"因此文中着重讨论Q,2面内的交会控制
问题"即交会的两航天器处于同一轨道平面内!

图?! 轨道直角坐标系

D#"! 轨道视线坐标系模型
基于轨道直角坐标系的交会控制需要的量

测信息为相对位置和速度"对带有主动导引头的
自主交会"使用相对距离)接近速度)视线角和视
线角速度更方便!为此需要建立轨道视线坐标系
下的交会模型!轨道视线坐标系Q,42434 与轨道
直角坐标系的关系如图!所示"两坐标系的原点
相同!轨道视线坐标系的Q,4 轴沿视线方向从目
标航天器指向追踪航天器"Q24 轴在轨道面内顺

Q2方向垂直于Q,4轴"Q34轴右手定则确定#与Q3
轴重合$!Q,4 轴与轨道直角坐标系Q,轴的夹角
为视线角E!
视线坐标系与轨道直角坐标系变换关系为’

,’;1’4E"2’;43*E";’ ,!&2+ ! #!$

图!! 轨道视线坐标系

两航天器的相对速度8在视线坐标系可表示为’

8’K;?;&KE?E ’B;?;&;BE?E #U$
其中’K;为视线方向的相对速度"KE 为视线垂直
方向相对速度!将式#!$代入方程组#?$整理得’

[;(=;;’G; ##+$

;[E&!B;BE&=E ’GE ##S$
其中’G;’G,1’4E&G243*E
GE ’(G,43*E&G21’4E
=;’ #BE(&$!(#?(U43*!E$8(P

U
1 #W$

=E ’(!B;&(B&;(?#W#8(P
U
1$;43*!E #X$

式##+$为视线方向的运动方程"称为纵向运
动方程*式##S$为视线垂直方向的运动方程"称
为法向运动方程!在交会控制律设计时"将式#W$
和式#X$作为有界干扰对待!

"!交会控制设计
理想交会情况下"要求追踪航天器和目标航

天器的相对位置)相对速度和视线角在交会时刻
同时达到零"即当;’$时"B;’$"E’$!由于交
会动力学方程是非线性耦合的"且存在有界干
扰"为简化设计"这里按照纵向和法向解耦方式
进行!

"#D! 纵向控制器设计
纵向速度距离协同控制是交会控制的关键!

纵向运动方程虽然简单"但是控制器设计要满足
交会的速度距离协同性并不容易!基于零控脱靶
量#_J7"T0)’0--’)2F344$设计大气层外拦截制
导律得到广泛应用%Y(%&!零控脱靶量_J7表征追
踪和逃逸飞行器之间产生的预估位置差"在遭遇
点为脱靶量!本节基于_J7概念"提出了一种新
的适用于自主交会的控制算法!沿;方向零控脱
靶量_J7可表示为’

H‘S ’;&B;0>’ #Y$

0>’’0G(0表示追踪航天器从当前时刻到交会时
刻所剩余的飞行时间"0G 为交会时刻!要特别注
意的是"在式#Y$中0>’计算不能取0>’’;(6B;6的
形式"它会导致H‘S :$!文中选择的0>’计算关

+!"+
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系!

0>’’;"#6B;6&.$&, #%$
其中.1$%,1$均为小量&
对式##@$所描述的交会纵向非线性时变系

统’为设计纵向控制器令U’H‘S ’;&B;0>’’取

\O+H(*’R函数I#0$为!

I#0$’ ?!U
! 1$ #"$

据式##+$和式#Y$得!
BI#0$’U#[;0>’$’U(=;;&G;)
选择纵向控制指令加速度为!

G;’(
%;
0!>’
#;&0>’B;$(=;; #?$$

其中%;1$&这样!
BI#0$’(#%;"0>’$U! ’$ #??$

即按照式#?$$的控制规律’交会距离;为大
范围渐进稳定&但在式#?$$中包含控制指令补偿
量=;;’对自主交会’轨道角速度&和地心距P1属
于不可量测量’不能使用&实际控制指令加速度
只能选择!

G;’(
%;
0!>’
#;&0>’B;$ #?!$

此时!

BI#0$’(%;0>’
U!&U0>’;=; #?U$

现在分析式#?U$的特性以确定;的稳定性&
在交会过程’由于B;’$’;1$’因此!

U’;&0>’B;’;&(;"#6B;6&.$&,)B;(

;&;4>*B;&B;,’B;,’$ #?#$
即有!

BI#0$’(%;0>’
,!B;

!(6B;6,8;0>’=; #?W$

由于=;’#BE(&$!(8#?(U43*
!E$"PU1’显然

交会时BEG&’而8#?(U43*
!E$"PU1绝对值与&!数

量级接近’因此=;(BE! 1$’这样由式#?W$有!

BI#0$’(%;0>’
,!B;

!(6B;6,8;0>’BE
! ’$#?X$

式#?X$说明’采用式#?!$的控制关系仍能保
证;是稳定的’但,取值不应太小&另外’由于停泊
点附近B;数值很小’BI#0$的负定性会变差’导致系
统稳定性不好’因此需要合理选择系数%;&
将式#?!$代入式##S$后闭环系统满足!

0!>’[;&0>’%;B;&#%;(=;0
!
>’$;’$ #?Y$

易知系统稳定的必要条件为%;1=;0!>’&闭环系统
的阻尼比:;和时间常数);满足!

:;’
%;

! %;(=;0!>+ ’

’); ’
0>’
%;(=;0!>+ ’

#?%$

由于=;0!>’(BE!0!>’’且初始时刻其值最大&考
虑到0>’#$$’0G1!;$"6B;$6’则%;的最小值%

F3*
;

为!

%F3*; ’#BE!$(;$"6B;$6)
! #?"$

选择BE$’$#$WZ"4’对6B;$6’WF"4和6B;$6’
?$F"4’当;$’?%?$6F’计算的%

F3*
; 曲线见图U&

图U! 增益系数%F3*; 随初

始交会距离变化曲线

由图U知’%F3*; 对初
始接近速度6B;$6变化
十分敏感&为克服此问
题’考虑到=;0!>’(BE!0!>’
的关系’选择%; 形式
为!

%;’%$;&%?;BE!0!>’
#!$$

这时%;(=;0!>’’%$;&#%?;(?$BE!0!>’’易知取%?;,
?’只要%$; 1$则;是稳定的&将式#!$$代入式
#?%$有!

:;(
%$;&%?;BE!0!>’

!
%$;&#%?;(?$BE!0!>+ ’

);(
0>’

%$;&#%?;(?$BE!0!>+ ’

同样’选择%?; ’?#W’BE$’$#$WZ"4’6B;$6’
WF"4和6B;$6’?$F"4’;$ ’?%?$6F’闭环系
统阻尼比:;随%

$
; 的变化曲线见图#&可以看到’

这时初始条件对参数%$; 的影响不再严重了&为
保证相对距离的控制稳定性较好#:; 1?$’建议
选择%$; ’W%?$’%?; ,?’最终的控制律为!

G;’(
%$;&%?;BE!0!>’

0!>’
#;&0>’B;$ #!?$

图#! 纵向阻尼比随增益

系数%$;的变化曲线

"#"! 法向控制器设计
法向控制保证视

线角速度和视线角按

照交会要求变化&法向
控制律选择比例导引

可以保证视线角速度BE
收敛(U)’但不能保证视
线角E满足交会要求&

实际中’交会停泊点要求追踪航天器和目标航天

器应处在相同轨道’即保证交会停泊点视线角E
’$&为满足交会视线角指标要求’取法向控制指

令加速度为(")!

*U"*
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GE ’(%.6B;6BE(%E
6B;6
0>’

!E(E8" !!!"

其中%. 1$#%E1$为常数#按交会要求取E8’$$
根据式!!!"控制关系#式!#S"可表示为%

;0>’[E&!%.6B;6&!B;"0>’BE&%E6B;6E’(=E05Q
!!U"

易知式!!U"稳定的充分必要条件为%. 1!#%E1
$#而阻尼比:E 和时间常数)E 满足%

:E ’
&%. &!4>*!B;"’

! %+E

6B;6

;
0>+ ’

)E ’
;0>’

%E6B;+ 6
!!#"

据式!!U"#当;A$时#0>’A,#此时有%

E60>’A, ’(
=E0>’

%E6B;6 0>’A,

上式代入=E 的具体表达式后得%

E60>’A, ’

, !&
%E
4>*!B;"&

B&&?#W8PU1
43*!E

%E
;

6B;
9
2

3
E
4

560>’A,

!!W"

式!!W"表明#交会结束时视线角E存在稳态
误差$通常#8(P

U
1 的大小与&! 成正比#目标航天

器的轨道角加速度B&)&#交会停泊点前E也很
小#即43*!E(!E#因此由式!!W"有%

B&&?#W8PU1
43*!E

%E
;
6B;

9
2

3
E
4

56 0>’A,

H

UE&
%E

&;
6B;) *6 0>’A,

这样%

E60>’A, H,
!&
%E
4>*!B;"&

?#WE&;

6B;
& ’9

2

3
E
4

56 0>’A,

!!X"

由于交会停泊点前4>*!B;"&?#WE&;(6B;6(
4>*!B;"#根据式!!W"和式!!X"得%

E60>’A, H
!&,
%E
4>*!B;"

0>’A,
!!Y"

式!!Y"说明#交会停泊点附近视线角误差与

目标航天器的轨道角速度成正比#与系数%E成反
比$由于4>*!B;"’(?#故停泊点前视线角E大小
与(!&(%E 相当$
为了保证视线角的稳定性和稳态精度#应根

据式!!#"和式!!Y"确定控制器参数%. 和%E$设

视线角稳定要求的最小阻尼比为:
F3*
E #停泊点视

线角稳态精度为!EF3*G 1$#考虑到 6B;60>’(+ ;
(?#根据式!!#"和式!!Y"有%

%E 1 !&,’EF3*G
#%. ,!&:

F3*
E %+E(4>*!B;"’ !!%"

&!仿真验证
设追踪航天器质量为?$$6>#发动机比冲为

U$$F(4$考虑目标航天器分别处于圆和椭圆轨

道两种情况#圆轨道半径!也是椭圆轨道半长轴"

为?!$$$6F#椭圆轨道偏心率为$#?!$交会测量

信息为;#B;#E#BE$取目标航天器过近地点时刻!为

交会开始时刻#且!’$$设定交会停泊点相对距

离;!0G"’WF$

共设计了%种交会初始条件!见表?"#条件?

%Y初始视线角较小#不同的初始交会相对距离

和角度是为了检验交会控制律对初始条件的敏

感性$取纵向交会控制器参数%$; ’%#%?; ’?#W#

根据文献&"’方法取法向参数%E ’!W#%. ’!&

+WW$条件%是为了检验文中的控制方法对大角度
近距离情况交会的适用性$因为初始交会角误差

很大#纵向控制律参数调整为%E ’##%. ’!&

+?U$
表D! 交会初始条件

序号
参数

速度(!F(4" 距离(6F 视线角(!Z"

? (Y W W

! (Y W ?W

U (Y W !$

# (Y W (?$

W (?$ W ?W

X (?W ?$ ?W

Y (!$ ?W ?W

% ($#% $#! %W

!! 针对设定的交会初始条件仿真得到的停泊

点参数见表!#从中可以看到#交会控制精度很

高#停泊点相对速度基本为零#视线角误差均在

$##Z以内#交会能耗圆目标轨道要稍大一些#但

交会时间明显短#交会控制律对交会初始条件不

敏感$

按照纵向控制算法的特点#当纵向系统稳定

时有;A$#同时H‘S A$#0>’A,#应该可同时得

+#"+
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到B;A$"正如图W#图X所示"交会相对距离均匀

衰减的同时相对速度表现为衰减#维持#再衰减

并最终趋向于$$从图Y%图?$可以看到视线角

快速收敛$纵向控制量在追踪航天器减速时较

大"但并未超出发动机的最大推力范围"法向控

制量在停泊点也基本为零$交会转移轨迹特性比

较理想%
表"!交会控制停泊点特性

初始条

件序号

目标

轨道

时间

&4

视线角

&’Z(

速度

&’FF&4(

能耗

&6>

?
圆 ?#%$ V$;!?U V$;$% $;Y#!
椭圆 ?W"$ V$;U%$ V$;$Y $;X"Y

!
圆 ?X"W V$;!?# V$;$% $;X?"
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图?$!交会转移

轨迹

#!结论
文中研究了共面航天器末端自主交会控制

问题%以轨道直角坐标系相对运动方程为基础"

给出了轨道视线相对运动方程"分别设计了视线

方向和视线垂直方向的交会控制律"分析了交会

控制误差和控制律参数选取原则%所设计的交

会控制律算法简单"需要的测量信息少"易于实

现"对非线性误差和不确定性具有良好的鲁棒

性"控制精度高%对不同初始条件下圆轨道和椭

圆轨道交会仿真验证了控制方法的有效性和可

行性%
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