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摘 要: 基于多智能体系统一致性理论,在有向拓扑结构中对模块化航天器相对轨道的队形控制问题进行研究.考虑

与状态相关的未知外部干扰,在存在模块质量不确定性的情形下,基于自适应增益技术,设计仅依赖模块自身及其邻

近模块信息的分布式控制算法,并通过Lyapunov稳定性方法证明闭环系统是渐近稳定的. 最后在Matlab/Simulink中

对 6个模块组成的模块化航天器系统的队形进行仿真分析,仿真结果表明所设计的控制律是有效且可行的.
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Abstract: The formation control problem for relative translation of the modular spacecraft is studied under a directed graph

based on the consensus theory of multi-agent systems. The disturbances on the modules are unknown and associated with

the module states. Based on the adaptive gain design, a distributed control algorithm is proposed under the condition that the

modules’ masses are unknown. And the closed-loop system is proved to be asymptotically stable via the Lyapunov method.

Simulation results of a scenario of six modules are provided to show the effectiveness of the proposed control schemes.
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0 引引引 言言言

随着航天技术的不断发展,空间航天系统的功能

越来越强大,同时航天任务的要求也越来越高.如果

所有的功能都在单一的航天器上完成, 则必会导致

航天器的结构越来越复杂, 并由此带来研制周期过

长、发射成本过高等问题. 更重要的是, 当航天器上

某单一功能失效时,极有可能导致整个航天器系统失

效,造成极大的损失.为了避免这一缺陷,“模块化航

天器”的概念应运而生. 模块化航天器系统是将单个

复杂的航天器拆解成若干个物理结构彼此独立且具

有不同功能的模块, 如电源模块、有效载荷模块、推

进模块、控制模块和测控模块等. 将这些功能模块分

别送入各自的空间轨道,各模块根据航天任务的指令

形成所要求的目标队形和特定指向,每个模块执行自

己的功能,从而构成一颗虚拟的大型卫星.

相比于传统的单个大型复杂航天器,模块化航天

器具有如下优势: 1)提高运输能力. 可以使用小型运

载火箭将模块化航天器的各个模块分批发射入轨,大

大提高了空间系统的快速响应性,而单个大的航天器

需要更大的运载能力,发射成本也更高. 2)降低风险.

当单个复杂航天器某项功能失效时,很有可能直接导

致整个航天器的失控,但当模块化航天器中某一个或

少数几个模块失效时, 其他模块仍能降级适用, 不会

产生过于严重的影响,从而大大降低了发射费用与风

险. 另外,当某一模块受到损坏时,可以通过快速发射

补充模块,迅速恢复空间力量,提高系统的生存能力.

3)更强的灵活性. 当航天任务发生变化时,不需要再

发射新的航天器,只需要发射有效载荷模块对在轨系

统的功能进行快速变更、扩展或者升级,大大地增强

了空间系统在轨部署能力. 但与此同时,对模块化航
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天器系统中各模块相对轨道和姿态的协调控制提出

了更高的要求. 本文致力于模块化航天器系统中各模

块相对轨道的队形控制问题.

近年来, 模块化航天器相对轨道的队形控制问

题引起了人们广泛关注,包括基于主从结构的协同控

制[1-5]、基于行为方式的协同控制[6]和基于虚拟结构

的协同控制[7]. 模块化航天器系统由多个模块组成,

各模块之间通过相互通讯和相互测量获取邻近模块

的信息,并以此为基础计算各自的控制输入, 使得整

个系统形成期望的目标队形, 从而完成相应的航天

任务. 因此, 模块化航天器系统具有“个体动态+通

讯/传感拓扑”的特点, 这与多智能体系统极为相似,

可以将多智能体系统的相关结果用于模块化航天器

系统的队形控制.但现阶段关于多智能体系统的研究

中,各智能体的动力学均为一阶或二阶积分系统的形

式[8-9],而模块化航天器的相对轨道是非线性的,因此

并不能将现有的结果进行简单的推广. 文献 [10]将航

天器的相对轨道改写为Lagrange形式,利用非线性压

缩理论研究了航天器的队形控制,各模块间的拓扑结

构是双向环形的. 文献 [11-12]考虑了一般的无向图,

但是由于各模块携带设备的不同,各模块具有不同的

通讯和测量能力,从而导致模块化航天器系统中各模

块间的拓扑关系是更具一般性的有向图.

基于以上论述,本文在更具一般性的有向拓扑结

构中研究模块化航天器系统相对轨道的队形控制问

题,同时考虑了各模块质量的不确定性.讨论了存在

外部干扰的情形, 与大多数文献不同的是, 考虑到模

块化航天器的实际情况,本文的外部干扰与各模块的

位置和速度状态相关.基于自适应增益,所提出的控

制算法是分布式的.

1 预预预备备备知知知识识识

1.1 图图图论论论相相相关关关知知知识识识[13]

利用有向图𝒢描述模块化航天器中各模块之间
的拓扑关系,图是由若干给定的顶点和连接两顶点的

边所构成的图形,记为𝒢 = (𝒱, ℰ ,𝒜). 其中: 𝒱 = {𝜐1,
𝜐2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝜐𝑛}为所有顶点组成的集合; ℰ ⊆ 𝒱×𝒱为所有
边组成的集合; 𝒜 = [𝑎𝑖𝑗 ] ∈ 𝑹𝑛×𝑛为带权的邻接矩阵.

设 𝑣𝑖表示航天器模块 𝑖; 边 (𝑣𝑖, 𝑣𝑗) ∈ ℰ表示模块 𝑗能

够通过测量或通信获取模块 𝑖的信息.邻接矩阵的元

素 𝑎𝑖𝑗定义如下: 当 (𝑣𝑗 , 𝑣𝑖) ∈ ℰ时, 𝑎𝑖𝑗 > 0; 否则, 𝑎𝑖𝑗
= 0. 一般假设顶点与自身没有连通性, 即 𝑎𝑖𝑖 = 0.

有向图的路径为一个有限的顶点序列 𝑣𝑖1 , 𝑣𝑖2 , ⋅ ⋅ ⋅ ,
𝑣𝑖𝑘 ,满足 (𝑣𝑖𝑠 , 𝑣𝑖𝑠+1) ∈ ℰ . 如果图中任意两个不同顶点

之间都存在路径, 则称图𝒢是强连通的; 如果有向图

中除了一个节点 (称为根节点)外,其余每个节点均有

且仅有一个父节点,且存在根节点到其余任何节点的

路径,则称该有向图为有向树. 有向图的有向生成树

为包含该有向图所有节点的有向树,如果有向图存在

一个为有向生成树的子图,则称该有向图具有有向生

成树. 图𝒢的Laplacian矩阵𝐿定义为

𝐿 = 𝒟 −𝒜. (1)

其中

𝒟 = diag(𝑑1, 𝑑2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑑𝑛), 𝑑𝑖 =
𝑛∑

𝑗=1

𝑎𝑖𝑗 .

引理 1[14] 有向图𝒢具有有向生成树当且仅当
其对应的Laplacian矩阵具有一个为零的特征值, 且

其余𝑛− 1个特征值都具有正实部.

1.2 航航航天天天器器器相相相对对对轨轨轨道道道动动动力力力学学学模模模型型型

模块化航天器系统如图 1所示.
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图 1 模块化航天器系统

首先如下定义参考轨道坐标系 (也称LVLH坐标

系): 𝑥轴由地心指向参考点, 𝑦轴沿参考点运行的切

线方向, 𝑧轴垂直于参考轨道平面,与𝑥轴和 𝑦轴形成

右手坐标系.本文考虑参考点运行在某近地圆轨道上,

其轨道角速度为

𝜔0 =
√

𝜇𝑒/𝑅3
0.

其中: 𝜇𝑒为万有引力常数, 𝑅0为该圆轨道的半径. 则

LVLH坐标系中模块 𝑖相对参考点的轨道动力学模型

可以表示为[15]

�̈�𝑖 − 2𝜔0�̇�𝑖 − 𝜔2
0𝑥𝑖 +

𝜇𝑒(𝑅0 + 𝑥𝑖)

𝑅3
𝑖

− 𝜇𝑒

𝑅2
0

=

𝜏𝑜𝑖𝑥 + 𝜏𝑑𝑜𝑖𝑥
𝑚𝑜𝑖

,

𝑦𝑖 + 2𝜔0�̇�𝑖 − 𝜔2
0𝑦𝑖 +

𝜇𝑒𝑦𝑖
𝑅3

𝑖

=
𝜏𝑜𝑖𝑦 + 𝜏𝑑𝑜𝑖𝑦

𝑚𝑜𝑖
,

𝑧𝑖 +
𝜇𝑒𝑧𝑖
𝑅3

𝑖

=
𝜏𝑜𝑖𝑧 + 𝜏𝑑𝑜𝑖𝑧

𝑚𝑜𝑖
.

其中: 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛, 𝑚𝑜𝑖为模块 𝑖的质量, 𝜏𝑜𝑖 ≜ (𝜏𝑜𝑖𝑥,

𝜏𝑜𝑖𝑦, 𝜏𝑜𝑖𝑧)
T为作用在模块 𝑖上的控制输入在LVLH坐

标系中的表示, 𝜏𝑑𝑜𝑖 ≜ (𝜏𝑑𝑜𝑖𝑥, 𝜏𝑑𝑜𝑖𝑦, 𝜏𝑑𝑜𝑖𝑧)
T表示外部干

扰 (包括大气阻力和 𝐽2等高阶地心非球形摄动).在编

队飞行过程中, 假设𝑚𝑜𝑖为常值,那么存在正常数 �̄�,

使得 ∀𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛, 𝑚𝑜𝑖 < �̄�.定义 𝑝𝑖 ≜ (𝑥𝑖, 𝑦𝑖, 𝑧𝑖)
T,

模块 𝑖的相对轨道动力学可以写为

𝑚𝑜𝑖𝑝𝑖 + 𝐶𝑜𝑖�̇�𝑖 + 𝑔𝑜𝑖 = 𝜏𝑜𝑖 + 𝜏𝑑𝑜𝑖. (2)
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其中

𝐶𝑜𝑖 = 2𝑚𝑜𝑖

⎡⎢⎣ 0 −𝜔0 0

𝜔0 0 0

0 0 0

⎤⎥⎦ = 𝑚𝑜𝑖𝐶𝑜𝑖,

𝑔0𝑖 =

𝑚𝑜𝑖

⎡⎢⎣ −𝜔2
0𝑥𝑖 + 𝜇𝑒(𝑅0 + 𝑥𝑖)/𝑅

3
𝑖 − 𝜇𝑒/𝑅

2
0

−𝜔2
0𝑦𝑖 + 𝜇𝑒𝑦𝑖/𝑅

3
𝑖

𝜇𝑒𝑧𝑖/𝑅
3
𝑖

⎤⎥⎦ = 𝑚𝑜𝑖𝑔𝑜𝑖,

𝑅𝑖为模块 𝑖到地心的距离.

2 分分分布布布式式式一一一致致致性性性算算算法法法设设设计计计

在模块化航天器系统的飞行任务中,各模块由于

功能的不同,通常具有不同的质量, 而且由于燃料消

耗等原因,各模块的质量并不是精确已知的. 因此,本

文考虑存在有界外部干扰和模块质量不确定性的情

形, 在更具一般性的有向拓扑结构中, 设计基于自适

应增益的分布式控制算法,使得模块化航天器系统中

各模块达到航天器任务所需要的目标队形. 从数学上

讲, 是对系统 (2)设计分布式算法, 使得当 𝑡 → ∞时,

𝑝𝑖(𝑡) − 𝑝𝑗(𝑡) → 𝛿𝑖𝑗 , �̇�𝑖(𝑡) − �̇�𝑗(𝑡) → 03, 𝛿𝑖𝑗表示航天

器任务的目标队形,为常数向量.此外,在现有的大多

数文献中, 外部干扰仅仅考虑为有界的, 而在模块化

航天器系统的相对轨道中, 外部干扰还与各模块在

LVLH坐标系中的位置和速度有关. 因此本文考虑各

模块具有如下形式的外部干扰:

𝜏𝑑𝑜𝑖 = 𝑑𝑐𝑖 + 𝑑𝑝𝑖𝑝𝑖 + 𝑑𝑣𝑖�̇�𝑖, (3)

其中 𝑑𝑐𝑖, 𝑑𝑝𝑖, 𝑑𝑣𝑖满足如下假设条件.

假设 1 对于模块 𝑖, 存在 𝑑𝑖使得max{∥𝑑𝑐𝑖∥,

∥𝑑𝑝𝑖∥, ∥𝑑𝑣𝑖∥} ⩽ 𝑑𝑖,其中 𝑑𝑖为未知的正常数.

假设 2 描述各模块间信息交互的有向图𝒢具
有有向生成树.

首先,设计如下辅助变量:

�̇�𝑟𝑖 ≜ −
𝑛∑

𝑗=1

𝑎𝑖𝑗(𝑝𝑖 − 𝑝𝑗 − 𝛿𝑖𝑗), (4)

𝑠𝑖 ≜ �̇�𝑖 − �̇�𝑟𝑖 = �̇�𝑖 +

𝑛∑
𝑗=1

𝑎𝑖𝑗(𝑝𝑖 − 𝑝𝑗 − 𝛿𝑖𝑗). (5)

由于各模块受到的外部干扰中, ∥𝑑𝑐𝑖∥、∥𝑑𝑝𝑖∥和
∥𝑑𝑣𝑖∥的上界均未知,对于系统 (2),提出如下基于自适

应增益的控制算法:

𝜏𝑜𝑖 = −𝑘𝑖𝑠𝑖 + �̂�𝑜𝑖𝜙𝑖 − 𝑑𝑐𝑖sgn(𝑠𝑖)−
𝑑𝑝𝑖∥𝑝𝑖∥sgn(𝑠𝑖)− 𝑑𝑣𝑖∥�̇�𝑖∥sgn(𝑠𝑖), (6a)

˙̂𝑚𝑜𝑖 = 𝛾𝑖𝑠
T
𝑖 𝜙𝑖, (6b)

˙̂
𝑑𝑐𝑖 = 𝛿𝑐𝑖∥𝑠𝑖∥1, (6c)

˙̂
𝑑𝑝𝑖 = 𝛿𝑝𝑖∥𝑝𝑖∥∥𝑠𝑖∥1, (6d)

˙̂
𝑑𝑣𝑖 = 𝛿𝑣𝑖∥�̇�𝑖∥∥𝑠𝑖∥1. (6e)

其中: 𝜙𝑖 ≜ 𝑝𝑟𝑖 + 𝐶𝑜𝑖�̇�𝑟𝑖 + 𝑔𝑜𝑖, 𝑘𝑖、𝛾𝑖、𝛿𝑐𝑖、𝛿𝑝𝑖和 𝛿𝑣𝑖均

为正常数.

注 1 式 (6a)中用到以下信号: 𝑠𝑖, �̂�𝑜𝑖, 𝜙𝑖, 𝑑𝑐𝑖, 𝑑𝑝𝑖
和 𝑑𝑣𝑖, 且𝜙𝑖依赖于 𝑝𝑟𝑖、�̇�𝑟𝑖、̄𝑔𝑜𝑖和𝐶𝑜𝑖的信息, 由式

(6b)∼ (6e)可知, �̂�𝑜𝑖、̂𝑑𝑐𝑖、̂𝑑𝑝𝑖和 𝑑𝑣𝑖仅依赖于信号 𝑠𝑖、

𝑝𝑖和 �̇�𝑖. 由 𝑠𝑖和 𝑎𝑖𝑗的定义可知, 𝑠𝑖仅依赖模块 𝑖自身

的信息及其邻近模块 𝑗(𝑎𝑖𝑗 > 0)的信息. 综合以上

论述可知,控制算法 (6)仅依赖模块 𝑖及其邻近模块 𝑗

(𝑎𝑖𝑗 > 0)的信息,因此是分布式的.

定理 1 对于模块化航天器系统 (2),在存在模块

质量不确定性和外部干扰的条件下,如果假设 1和假

设 2成立,则在控制输入 (6)的作用下,模块化航天器

中各模块的相对轨道会形成目标队形,即

lim
𝑡→∞

∥𝑝𝑖(𝑡)− 𝑝𝑗(𝑡)− 𝛿𝑖𝑗∥ = 0,

∀𝑖, 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛.
证证证明明明 在式 (6)的作用下,式 (2)可以改写为如下

闭环系统:

𝑚𝑜𝑖�̇�𝑖 + 𝐶𝑜𝑖𝑠𝑖 =

− 𝑘𝑖𝑠𝑖 − �̃�𝑜𝑖𝜙𝑖 − 𝑑𝑝𝑖∥𝑝𝑖∥sgn(𝑠𝑖)−
𝑑𝑐𝑖sgn(𝑠𝑖)− 𝑑𝑣𝑖∥�̇�𝑖∥sgn(𝑠𝑖) + 𝜏𝑑𝑜𝑖, (7)

其中 �̃�𝑜𝑖 ≜ 𝑚𝑜𝑖 − �̂�𝑜𝑖.

考虑Lyapunov函数

𝑉 (𝑡) =

𝑛∑
𝑖=1

[1
2
𝑚𝑜𝑖𝑠

T
𝑖 𝑠𝑖 +

�̃�2
𝑖

2𝛾𝑖
+

𝑑2𝑐𝑖
2𝛿𝑐𝑖

+
𝑑2𝑝𝑖
2𝛿𝑝𝑖

+
𝑑2𝑣𝑖
2𝛿𝑣𝑖

]
. (8)

其中: 𝑑𝑐𝑖 ≜ 𝑑𝑐𝑖 − 𝑑𝑖, 𝑑𝑝𝑖 ≜ 𝑑𝑝𝑖 − 𝑑𝑖, 𝑑𝑣𝑖 ≜ 𝑑𝑣𝑖 − 𝑑𝑖,

𝑑𝑖如假设 1定义.那么𝑉 (𝑡)对时间的导数可以写为

�̇� (𝑡) =

𝑛∑
𝑖=1

[
𝑚𝑜𝑖𝑠

T
𝑖 �̇�𝑖 +

�̃�𝑜𝑖
˙̃𝑚𝑜𝑖

𝛾𝑖
+

𝑑𝑐𝑖
˙̃
𝑑𝑐𝑖

𝛿𝑐𝑖
+

𝑑𝑝𝑖
˙̃
𝑑𝑝𝑖

𝛿𝑝𝑖
+

𝑑𝑣𝑖
˙̃
𝑑𝑣𝑖

𝛿𝑣𝑖

]
=

𝑛∑
𝑖=1

[
− 𝑠T𝑖 𝐶𝑜𝑖𝑠𝑖 − 𝑘𝑖𝑠

T
𝑖 𝑠𝑖 − 𝑑𝑐𝑖∥𝑠𝑖∥1 − 𝑑𝑝𝑖∥𝑝𝑖∥∥𝑠𝑖∥1−

𝑑𝑣𝑖∥�̇�𝑖∥∥𝑠𝑖∥1 + 𝑠T𝑖 𝜏𝑑𝑜𝑖 − (𝑑𝑖 − 𝑑𝑐𝑖)∥𝑠𝑖∥1−
(𝑑𝑖 − 𝑑𝑝𝑖)∥𝑝𝑖∥∥𝑠𝑖∥1 − (𝑑𝑖 − 𝑑𝑣𝑖)∥�̇�𝑖∥∥𝑠𝑖∥1

]
=

𝑛∑
𝑖=1

(−𝑘𝑖𝑠
T
𝑖 𝑠𝑖 + 𝑠T𝑖 𝜏𝑑𝑜𝑖 − 𝑑𝑖∥𝑠𝑖∥1−

𝑑𝑖∥𝑝𝑖∥∥𝑠𝑖∥1 − 𝑑𝑖∥�̇�𝑖∥∥𝑠𝑖∥1). (9)

由式 (3)和假设 1可知

𝑠T𝑖 𝜏𝑑𝑜𝑖 ⩽ ∥𝑠𝑖∥∥𝜏𝑑𝑜𝑖∥ ⩽ 𝑑𝑖∥𝑠𝑖∥(1 + ∥𝑝𝑖∥+ ∥�̇�𝑖∥).
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注意到 ∥𝑠𝑖∥ ⩽ ∥𝑠𝑖∥1,那么由式 (9)可得

�̇� (𝑡) ⩽
𝑛∑

𝑖=1

[−𝑘𝑖𝑠
T
𝑖 𝑠𝑖 + 𝑑𝑖∥𝑠𝑖∥1(1 + ∥𝑝𝑖∥+ ∥�̇�𝑖∥)−

𝑑𝑖∥𝑠𝑖∥1 − 𝑑𝑖∥𝑝𝑖∥∥𝑠𝑖∥1 − 𝑑𝑖∥�̇�𝑖∥∥𝑠𝑖∥1] =

−
𝑛∑

𝑖=1

𝑘𝑖𝑠
T
𝑖 𝑠𝑖 ⩽ 0. (10)

由式 (10)可知, 𝑉 (𝑡) ⩽ 𝑉 (0),因此由式 (8)可知, 𝑠, �̃�𝑖,

𝑑𝑐𝑖, 𝑑𝑝𝑖, 𝑑𝑣𝑖均是有界的. 由式 (5)可知, �̇�𝑖是有界的,进

而由式 (4)可知 𝑝𝑟𝑖是有界的. 此外, 对于近地轨道而

言, 𝐶𝑜𝑖、̄𝑔𝑜𝑖都是有界的,那么由式 (7)可知, �̇�𝑖也是有

界的. 另一方面, �̇� (𝑡) ⩽ 0且𝑉 (𝑡) ⩾ 0, 存在𝑉 (∞) ∈
(0, 𝑉 (0))使得 lim

𝑡→∞
𝑉 (𝑡) = 𝑉 (∞). 对式 (10)两端积分

可知 𝑠𝑖 ∈ 𝑳2, 因此, 𝑠𝑖 ∈ 𝑳2

∩
𝑳∞且 �̇�𝑖 ∈ 𝑳∞. 由

Barbalet引理[16]可知, lim
𝑡→∞

∥𝑠𝑖(𝑡)∥ = 0.

根据目标队形可行性的相关结果[17], 对于具有

有向生成树的有向图,如果目标队形 𝛿𝑖𝑗是可行的,则

存在常数向量 𝛿𝑖 (𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛), 使得 𝛿𝑖 − 𝛿𝑗 = 𝛿𝑖𝑗 .

定义误差向量 𝑝𝑖 = 𝑝𝑖 − 𝛿𝑖, 记 𝑠 ≜ [𝑠T1 , 𝑠
T
2 , ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑠T𝑛 ]T,

𝑝 ≜ [𝑝T1 , 𝑝
T
2 , ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑝T𝑛 ]T, 式 (5)可以改写成如下向量形

式:

˙̃𝑝 = −(𝑳𝐴 ⊗ 𝐼3)𝑝+ 𝑠. (11)

定义辅助变量

𝑝 = (𝑄⊗ 𝐼3)𝑝, 𝑠 = (𝑄⊗ 𝐼3)𝑠. (12)

其中

𝑄 =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎣
−1 + (𝑛− 1)𝑣 1−𝑣 −𝑣 ⋅ ⋅ ⋅ −𝑣

−1 + (𝑛− 1)𝑣 −𝑣 1−𝑣 ⋅ ⋅ ⋅ −𝑣
...

...
...

. . .
...

−1 + (𝑛− 1)𝑣 −𝑣 −𝑣 ⋅ ⋅ ⋅ 1−𝑣

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎦∈𝑹(𝑛−1)×𝑛,

𝑣 =
𝑛−√

𝑛

𝑛(𝑛− 1)
,

且𝑄具有如下性质[18]:

𝑄1𝑛 = 0𝑛−1, (13)

𝑄𝑄T = 𝐼𝑛−1, (14)

𝑄T𝑄 = 𝐼𝑛 − 1

𝑛
1𝑛1

T
𝑛 . (15)

由式 (14)可知, rank(𝑄) = rank(𝑄𝑄T) = 𝑛− 1,因此𝑄

零空间的维数为 1. 进而由式 (13)可知, 𝑄𝑥 = 0当且

仅当𝑥 = 𝑎1𝑛,其中 𝑎 ∈ 𝑹为正常数. 因此 𝑝𝑖 = 𝑝𝑗当

且仅当 𝑝 = 0. 由式 (15)和Laplacian矩阵的性质可知

𝑳𝐴𝑄
T𝑄 = 𝑳𝐴,对式 (11)两边同时左乘𝑄⊗ 𝐼3得到

˙̂𝑝 = −(𝑄𝑳𝐴𝑄
T ⊗ 𝐼3)𝑝+ 𝑠. (16)

显然,模块化航天器系统相对轨道的一致性问题转化

为系统 (16)的稳定性问题.至此,定义如下𝑛× 𝑛阶的

增广矩阵:

�̂� ≜
[
1T
𝑛/

√
𝑛

𝑄

]
.

利用式 (13)∼ (15),通过简单的计算可得

�̂��̂�T = �̂�T�̂� = 𝐼𝑛.

因此 �̂�为酉矩阵, �̂�𝑳𝐴�̂�
T与𝑳𝐴具有完全相同的特

征值.通过进一步的计算可知

�̂�𝑳𝐴�̂�
T =

[
0

1T
𝑛𝑳𝐴𝑄T

√
𝑛

0𝑛−1 𝑄𝑳𝐴𝑄
T

]
. (17)

在假设 2成立的条件下, 𝑳𝐴有且仅有一个特征值为

零, 且其余𝑛 − 1个特征值均具有正实部,因此, 由式

(17)可知𝑄𝑳𝐴𝑄
T的所有特征值均具有正实部.对于

系统 (16), 将 𝑠看作输入, 𝑝看作状态, 系统 (16)是输

入到状态稳定的. 注意到,因为 lim
𝑡→∞

∥𝑠(𝑡)∥ = 0,显然

lim
𝑡→∞

∥𝑠(𝑡)∥ → 0. 由输入到状态的稳定性定理可知

lim
𝑡→∞

∥𝑝(𝑡)∥ → 0,从而有

lim
𝑡→∞

∥𝑝𝑖(𝑡)− 𝑝𝑗(𝑡)∥ = 0,

即

lim
𝑡→∞

∥𝑝𝑖(𝑡)− 𝑝𝑗(𝑡)− 𝛿𝑖𝑗∥ = 0. □

3 数数数值值值仿仿仿真真真分分分析析析

为了验证本文所提出控制算法的有效性,对由 6

个模块组成的模块化航天器系统相对轨道的队形控

制进行仿真验证. 仿真中,参考点运行在近圆轨道上,

初始轨道根数如下所示:

[𝑎 𝑒 𝑖 Ω 𝜔 𝑓 ] = [7 136.0 0.001 60∘ 10∘ 30∘ 0∘].

其中: 𝑎为参考轨道的半长轴 km, 𝑒为偏心率, 𝑖为轨

道倾角, Ω为升交点赤经, 𝜔为近地点幅角, 𝑓为初始

时刻的真近点角.

图 2为模块化航天器系统中各模块间信息交互

的拓扑关系,其对应的Laplacian矩阵为

𝐿 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

1 0 0 0 −1 0

−1 2 −1 0 0 0

0 0 1 0 0 −1

0 0 0 0 0 0

0 0 0 −1 2 −1

0 −1 0 0 0 1

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
.

1 2 3

4 5 6

图 2 各模块间的拓扑图及其Laplacian矩阵

由图 2可见,该有向图具有以模块 4为根节点的

有向生成树. 各模块相对轨道的初始位置和初始速度
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如下所示: 质量为

𝑚𝑜1 = 𝑚02 = 𝑚𝑜3 = 35 kg,

𝑚𝑜4 = 𝑚05 = 𝑚𝑜6 = 40 kg;

相对位置为

𝑝1(0) = [150, 100, 300]T m,

𝑝2(0) = [150,−100, 300]T m,

𝑝3(0) = [−200,−200,−300]T m,

𝑝4(0) = [−150,−100, 300]T m,

𝑝5(0) = [150,−100,−300]T m,

𝑝6(0) = [−150, 100,−300]T m;

相对速度为

�̇�𝑖(0) = 0m/s, 𝑖 = 1, 2, 3, 4, 5, 6.

模块化航天器系统各模块形成的目标队形为

𝛿15 = [50, 150, 0], 𝛿21 = [−50, 50, 0],

𝛿23 = [−50, 150, 0], 𝛿36 = [100,−100, 0],

𝛿54 = [50,−50, 0], 𝛿56 = [50,−150, 0],

𝛿62 = [−50,−50, 0].

本文考虑一个轨道周期下各模块的相对轨道在

控制算法 (6)下的运行情况. 在仿真中,外部干扰取为

𝜏𝑑𝑜𝑖 =

([−1.025 sin(𝑡), 6.248 cos(𝑡),−2.415]T+

0.012𝑝𝑖 + 0.823�̇�𝑖)× 10−4 N.

在 控 制 算 法 (6a)中, 利 用 双 曲 正 切 函 数

𝑑𝑖 tanh(20𝑠𝑖)代替符号函数 𝑑𝑖sgn(𝑠𝑖). 模块质量估计

的初值取为 �̂�𝑜𝑖(0) = 0.5𝑚𝑖, 式 (6b)∼ (6e)中自适应

参数的初值均取为零. 控制参数取为

𝑘𝑖 = 0.1, 𝛾𝑖 = 0.5,

𝛿𝑐𝑖 = 𝛿𝑣𝑖 = 10−4, 𝛿𝑝𝑖 = 10−6.

图 3为在控制算法 (6)的作用下, 模块化航天器

系统中各模块相对位置的变化曲线.由图 3可以看出,

6个模块最终形成六边形的目标队形. 图 4为各模块

相对速度的变化曲线, 图 5为各模块上的控制输入.

由图 3∼图 5可见, 6个模块最终形成六边形的目标

队形,表明本文提出的分布式控制算法是有效可行的.
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图 3 各模块相对位置的变化曲线
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图 4 各模块相对速度的变化曲线
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图 5 各模块的控制输入

4 结结结 论论论

本文基于一致性理论,在更具一般性的有向拓扑

结构中研究了模块化航天器相对轨道的队形问题.考

虑了模块存在质量不确定性和外部干扰的情形,其中

外部干扰与各模块的状态相关.基于自适应增益技术
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提出的控制算法仅依赖模块自身及其邻近模块的信

息,因此是分布式的. 下一步的工作主要考虑速度信

息缺失和存在通讯时延情形下的队形控制问题.
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