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基于参考轨迹的失效卫星相对位姿建模与控制 
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摘要：以追踪星对非合作失效卫星的超近距离巡视为背景，对基于参考轨迹的失效卫星相对位姿建模与控制进

行研究。根据非合作失效卫星在空间定轴慢旋的特性，通过在失效卫星表面确定一个兴趣区域，建立便于相对位姿

动力学模型设计的参考坐标系与兴趣坐标系，从而便于位置与姿态 2 个方面的参考轨迹指令的实时计算；基于 Hill

方程和姿态动力学模型，推导基于非合作目标表面参考点的近似耦合相对位姿动力学模型；在此基础上，设计相对

位姿耦合控制方法，并进行 Simulink仿真实验验证。仿真结果表明：基于参考轨迹推导的相对位姿动力学模型简洁

有效，设计的位姿耦合控制方法使系统具有较高的控制精度，相对位置控制精度为 0.1 m，相对姿态控制精度为 0.15°。 
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Modeling and Control of Relative Position and Attitude of Failed Satellite  
Based on Reference Trajectory 
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Abstract: The super-close distance perambulation of the chaser satellite with respect to the non-cooperative satellite is 
taken as the background. Research is conducted on the modeling and control of the relative position and attitude for the 
non-cooperative failed satellite based on the reference trajectory. According to the fixed-axis, slowly rotating 
characteristics of the non-cooperative satellite, an interest field is determined on the surface of the failed satellite, and the 
reference frame and interest frame are established for the model design of the relative position and attitude. It’s convenient 
for the real-time calculation of the reference trajectory instruction. According to Hill equation and attitude dynamic model, 
an approximate coupling relative position and attitude dynamic model is proposed based on the reference point of the 
non-cooperative target. On this basis, the relative position and attitude coupled control method is designed, and the 
simulation is verified. The simulation analysis has showed that the proposed relative position and attitude dynamic model 
based on the reference trajectory is simple and valid, and the designed coupled control method has high control precision 
whose control precision of relative position is 0.1 meter and relative attitude is 0.15 degree.  

Key words: failed satellites; super-close distance perambulation; reference trajectory; relative position and attitude; 
modeling and control 

0  引言 

近年来，随着空间目标接近与捕获技术的不断

发展，非合作目标卫星的接近与捕获研究引起各国

重视。由于燃料耗尽、系统故障等问题都可能导致

卫星失效，一般来说，这些失效卫星大多数都属于

非合作目标。利用小卫星对非合作目标卫星的在轨

操作，现已取得了初步进展。例如，美国的 XSS-11

试验项目 [1-2]和 SUMO 计划 [3-4]，德国 DLR 开展的

DEOS项目 [5-6]以及欧洲的 TECSAS项目 [7]。 

为保证卫星交会对接与在轨捕获的安全与可

靠 [8-9]，非合作目标的相对位姿态动力学建模与控制

技术研究已受到重视。苏晏针对悬停状态，构建了

基于 C-W 方程的相对轨道动力学模型，并利用推

力器开关机阈值进行控制律的设计，以避免系统出

现颤振现象 [10]；Shuichi Matsumoto等针对失控卫星

的捕获问题，提出了一种轨迹算法并设计出相应的

自主接近和捕获方法 [11]；李元凯在视线坐标系下建

立了相对运动模型用于交会的精度分析，以及基于

四元素建立了相对姿态动力学模型用于推导姿态控

制方法 [12]。但用上述方法进行模型建立时，暂未考

虑到位置、姿态耦合的情况。Wong H 等用向量法

建立了追踪航天器本体系下的相对位置和相对姿态

耦合的动力学模型 [13]；刘智勇和何英姿基于轨道动

力学方程和姿态动力学方程构建了相对位姿耦合模

型，并设计了位姿耦合的自抗扰控制器 [14]；李九人

等针对目标逼近过程，构建了耦合相对动力学模型，
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并设计了自适应滑膜控制[15]；卢伟等考虑了控制指

令相互耦合的因素，建立了相应的耦合模型 [16]；高

有涛等也建立了耦合动力学模型，并设计了基于指

数趋近的控制律 [17]，但上述推导的相对位姿动力学

模型都是基于两航天器质心间的相对关系而建立

的。笔者在超近距离巡视过程中，结合失效卫星本

身的特点，从空间工程实现的角度出发，建立了基

于失效卫星表面的相对位姿动力学模型，并通过仿

真实验验证了该控制方法的有效性。 

1  控制坐标系的建立 

大部分卫星在控制系统失效后便会在空间自由

翻滚，并最终围绕惯量主轴慢慢旋转，其动量矩的

方向在空间保持惯性稳定。笔者设想利用观测相机

对失效卫星在轨拍照，通过图像处理，在失效卫星

表面确定一个兴趣区域；根据追踪星与失效卫星上

兴趣区域的关系、失效卫星的运动规律，建立相对

于失效卫星表面局部区域的相对位姿动力学模型。 

设定失效卫星经过太阳帆板挠性振动、空间摄

动等因素的作用下，最终围绕惯量主轴 X 以角速度

ω 旋转，并且保持惯性稳定。在不失一般性的情况

下，假定兴趣区域所在的平面与旋转轴垂直，追踪

星从 X 轴方向接近兴趣区域，并实现对旋转兴趣区

域较长时间的跟踪。为便于相对位姿动力学模型的

推导，定义参考坐标系和兴趣坐标系如下： 

1) 参考坐标系。 

考虑到一个长期失效卫星的旋转轴在空间基本

保持惯性稳定，原点(参考点)为旋转轴与失效卫星

表面的交点。 x 轴为失效卫星的旋转轴，可利用追

踪星上观测相机拍到的一定数量图片与追踪星的惯

性姿态计算出失效卫星旋转轴的惯性指向；选择一

颗参考恒星，根据其赤经与赤纬计算其在惯性系中

的方向矢量 y′， x 轴与 y′叉乘为 z 轴， y 轴根据右

手定则确定。参见图 1 的坐标系 oxyz。该坐标系的

各轴指向在惯性空间稳定，可认为是惯性定向坐标

系：其原点与失效卫星表面直接相关，可以将兴趣

区域的运动很方便地描述在该坐标系下，有利于后

续的控制处理。 

2) 兴趣坐标系。 

为了描述兴趣区域在跟随失效卫星旋转时相对

于参考坐标系的姿态变化，建立兴趣坐标系。原点

(兴趣点)为兴趣区域内的某个显著的自然特征点，

1x 轴与参考坐标系的 x 轴平行， 1z 为兴趣点指向参

考点的方向矢量， 1y 轴的建立符合右手定则。参见

图 1 的坐标系 1 1 1 1o x y z 。由于兴趣坐标系与卫星本体

直接固连，它的建立有利于控制追踪星相对于旋转

运动的兴趣区域的姿态。 

为了保证失效卫星在超近距离巡视过程中的安

全与可靠，采用参考轨迹跟踪法对兴趣点进行跟踪

控制。在建立好参考坐标系和兴趣坐标系后，利用

观测相机观察兴趣点在参考坐标系中的运动，通过

多个时刻的观测信息计算出兴趣点的运动轨迹。笔

者设计的参考轨迹方法如下：  

① 根据兴趣点相对于参考坐标系的线运动，采

用追踪星接近目标并进行悬停及同步旋转来构成线

轨迹参考指令； 

② 采用追踪星本体相对参考系的姿态构成姿

态轨迹参考指令。    

为了便于工程实现，笔者设计的参考轨迹方法

能够很好地便于实施相对位姿动力学建模与控制，

有利于达到简化设计，改善效果的作用。 

 
图 1  参考坐标系及兴趣坐标系示意图 

2  相对耦合控制模型 

2.1  相对位置动力学模型 

不考虑轨道摄动时，基于 Hill 方程，在失效卫

星轨道系中描述的相对位置动力学模型 [18]如下： 

L 2 L 1 L L+ + =ɺɺ ɺA A aρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρ          (1) 

其中： T
L [ , , ]x y z=ρρρρ 为追踪星质心相对失效卫星的位

置矢量； T
L [ , , ]x y za a a=a 为作用在追踪星上的控制加

速度 a ； n为失效卫星的轨道角速度。 
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Hill 方程建立的模型是基于两卫星质心间的相

对位置模型。然而，在超近距离巡视过程中，失效

卫星本身不能再当作点质量模型处理，需要作为分

布质量模型处理，而且考虑到失效卫星的非合作性，

即未能提供目标表面相对于质心的位置、姿态等信

息，为了便于超近距离巡视的工程实际应用，笔者
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结合上述设计的参考轨迹，并根据追踪星与失效卫

星上兴趣区域的关系、失效卫星的运动规律，对式

(1) 进行变换，建立相对于失效卫星表面的相对位

姿动力学模型。 

ρρρρL 与ρρρρr 的关系：
L r r b

t t b
χ= +C Cρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρ      (2) 

La 与 ra 的关系：
L r r

t=a C a          (3) 

其中：
r
tC 为参考系到失效卫星轨道系的姿态转换矩

阵；
rρρρρ 为追踪星相对于参考点在参考系中的位置矢

量； b
χρρρρ 为参考点在失效卫星本体系中的位置矢量；

b
tC 为失效卫星本体系到失效卫星轨道系的姿态转

换矩阵； ra 为 a 在参考系中的表达。将式  (2) 和式

(3) 代入式  (1)，并化简可得 
2

r r 2 rt r r 1 2 rt r r

2
bt b bt b 2 bt b 1 b r r

( 2 ) [ ( ) ]

[( ) ( ) ]

t tK t tK tK t
rt

tK t tK t tK t t b t

ω

χ

+ − + − + −
′ + − =

ɺɺ ɺC A C A A C

C C A C A C C a

ρ ω ρ ω ρρ ω ρ ω ρρ ω ρ ω ρρ ω ρ ω ρ
ω ω ω ρω ω ω ρω ω ω ρω ω ω ρ

(4) 

其中： rt
tωωωω 为失效卫星轨道系相对于参考系的角速度

在失效卫星轨道系下的投影； rt
tKωωωω 为 rt

tωωωω 的斜对称矩

阵；
bt
tωωωω 为失效卫星轨道系相对于失效卫星本体系

的角速度在失效卫星轨道系下的投影； bt
tKωωωω 为 bt

tωωωω 的

斜对称矩阵。 

由 于 参 考 坐 标 系 是 惯 性 定 向 的 ， 显 然 ，

[ ]T

rt it 0 0t t n= = −ω ωω ωω ωω ω ，轨道半径为 6 800 km的低

轨卫星，其轨道角速率仅为 0.001 1 rad/s，随着轨道

高度的增加，该数值会进一步减小。由此可知，
K 2

rt( )tωωωω 可看作小量， b
χρρρρ 因为卫星包络尺寸较小，也

是一个小量，所以在短时间的控制中均可忽略。 

令 1
r( )t −=M C ，

1 1 2 rt r( )tK t= −B M A A Cωωωω ，
2 =B  

2 rt r( 2 )tK t−M A Cωωωω ，对式  (4) 两边同时左乘 M，得 

r 2 r 1 r r+ + =ɺɺ ɺρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρB B a            (5) 

由于追踪星的推力器是沿着本体安装的；因而，

推力控制加速度有如下关系式 

r c c
r=a C a               (6) 

其中： ca 为 a 在追踪星本体系中的表达； r
cC 为追踪

星本体系到参考系的姿态转换矩阵。将式  (6) 代入

式  (5) 得 

r 2 r 1 r c c
r+ + =ɺɺ ɺρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρρ ρ ρB B C a           (7) 

由式  (7) 可见，相对轨道动力学与卫星的姿态

存在控制输入耦合。 

2.2  相对姿态动力学模型 

结合参考轨迹方法中姿态轨迹参考指令，笔者

建立了追踪星本体相对参考系的姿态动力学模型。 

定义追踪星本体相对参考系的姿态四元数 q和

姿态角速度ωωωω 分别为： 

r c

c r r

 
cC

∗ = ⊗


= −

q q q

ω ω ωω ω ωω ω ωω ω ω
 

其中： cq 、 cωωωω 分别为追踪星本体的姿态四元数和姿

态角速度； rq 、 rωωωω 分别为参考系相对惯性系的姿态

四元数和姿态角速度； r
cC 为参考系到追踪星本体系

的姿态转换矩阵。由于参考系是惯性定向的，显然，

r 0=ωωωω ，所以追踪星相对参考系姿态动力学方程为 
1 1( )c c c c c

− −= = − × +ɺ ɺ I I I Tω ω ω ωω ω ω ωω ω ω ωω ω ω ω      (10) 

其中：
cI 为追踪星的转动惯量矩阵； cT 为追踪星的

控制力矩。追踪星本体相对参考系的姿态运动学方

程为 
TT1

0
2

 = ⊗  ɺq q ωωωω          (11) 

2.3  基于参考轨迹的相对位姿耦合控制律设计 

笔者基于参考轨迹下的相对位姿动力学模型设

计了相应的追踪星姿轨控制律，使
r d→ρ ρρ ρρ ρρ ρ ，

T[1 0 0 0]→q ， 0→ωωωω ，其中 dρρρρ 为参考系下描述

的追踪星相对参考点的位置跟踪指令。由于
2 2
0 v 1+ =q q ，即姿态四元数的 4 个元素不独立；因此，

在进行姿态控制时，只需对姿态四元数的矢部进行

控制。结合式  (10)，对式 (11) 求导，取相对姿态四

元数矢部的二阶形式，描述追踪星本体相对参考系

的姿态动力学方程为 

v v c= +ɺɺq f GT            (12) 

其 中 ： T
v v v

1 1
( ) ( )

4 2
= − +f q Q fω ω ωω ω ωω ω ωω ω ω ； 1

v c

1

2
−=G Q I ；

 0 3 2

v 3 0 1

2 1 0

q q q

q q q

q q q

− 
 = − 
 − 

Q
； 1

c c( ) ( )−= − ×f I Iω ω ωω ω ωω ω ωω ω ω 。 

选取状态 T T T
r v[ , ]=x qρρρρ 

，则相对位置姿态一体化

耦合动力学方程可描述为 

( , )= +ɺɺ ɺx f x x Bu           (13) 

其中：
2 r 1 r

v

( , )
− − 

=  
 

ɺ
ɺ

B B
f x x

f

ρ ρρ ρρ ρρ ρ ， T T T
c c[ , ]=u a T ， c 3 3

3 3

0

0

r
×

×

 
=  
 

C
B

G
。 

为了保证追踪星对失效卫星超近距离巡视的安

全与可靠，基于上述参考轨迹的相对位姿动力学模

型，设计了如下的控制律。定义状态误差为 

r d
d

v

− 
= − =  

 
e x x

q

ρ ρρ ρρ ρρ ρ          (14) 

(8) 
(9) 
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其中， T T
d d 1 3[( ) , ]×= 0x ρρρρ 为期望的状态量。 

设计追踪星的姿轨控制律，使 0→e ，为保证系

统稳定，设计如下的非线性相对位姿耦合控制律 [16] 
1

P D( ( , ))−= − + +ɺ ɺu B K e K e f x x        (15) 

其中，
P D 6 6、 ×∈K K I 为正定对称矩阵。设期望的状

态为 T T
d d 1 3[( ) , ]×= 0x ρρρρ ，则控制系统的目标为设计追

踪星的轨道姿态控制律，使
d→x x 。 

笔者基于参考轨迹与相对位姿动力学模型设计

的控制方法简单易行，便于空间在轨操作工程实现。 

3  系统仿真 

3.1  参考轨迹 

为验证算法的准确性与有效性，基于 Simulink

搭建了仿真系统。 

笔者采用参考轨迹跟踪控制法，根据失效卫星

本身的特性及超近距离巡视的特点，设计出相应的

参考轨迹。该参考轨迹具体分成 3 步： 

1) 控制追踪星接近至失效卫星附近； 

2) 对追踪星进行悬停控制； 

3) 跟踪兴趣点并同步旋转。 

3.2  仿真条件 

将追踪星的三轴转动惯量、质量均假设成单位

1。初始时刻，追踪星位于失效卫星正后方 200 m，

失效卫星的初始瞬时姿态为三轴对地，同时失效卫

星绕 X 轴具有 2 (°)/s的角速度，无力矩作用于该自

由漂浮体，此时失效卫星的 X 轴惯性定向。追踪星

初始瞬时姿态为三轴对地，控制策略首先是引导追

踪星接近目标，在目标表面 1 m处悬停，然后跟踪

兴趣点做盘旋机动，但距离失效卫星表面的距离不

变。参考点位于失效卫星本体系中的[-1 0 0] m，兴

趣点位于失效卫星本体系中的[-1 1 0] m，具体控制

时失效卫星距离参考坐标系 1 m。测量噪声为随机

噪声，其均方差设为控制误差的 0.1。为了削弱系统

噪声的干扰，节约噪声干扰带来的燃料消耗，最终

PK 、
DK 参数选择如下： 

( )P diag 0.01 0.01 0.01 1 1 1=K

( )D diag 0.2 0.2 0.2 2 2 2=K  

3.3  仿真结果 

从图 2～图 4 的仿真曲线可以看出，追踪星从

200 m接近至距目标表面参考系原点 1 m处后，跟

踪兴趣点进行同步旋转。在 X 轴方向上，100 s后，

追踪星迅速接近到目标的附近；100～150 s追踪星

稳定地悬停在失效卫星附近；150 s后追踪星启动兴

趣点跟踪控制算法，此时 Y、Z 轴上的相对位置输

出为正弦曲线。X 轴上的最大误差相对于参考坐标

系中的坐标[-1 0 0] m约为 0.02 m；Y 轴与 Z 轴上

的实际控制出来的位置正弦曲线的幅值都约为

0.9 m，与线轨迹的参考指令幅值 1 m相比约为 0.1，

具有较高的控制稳定精度。 

 
图 2  相对位置三维轨迹 

 
图 3  X 轴向相对位置 

 
图 4  Y、Z 轴向相对位置 

从图 5 的相对速度曲线放大图上看，X 轴向最

大速度达到 8.1 m/s，150 s后，相对位姿耦合控制

中 X 轴上的最大误差约为 0.004 m/s；Y 轴与 Z 轴上

的实际控制出来的速度正弦曲线幅值误差都约为
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0.003 m/s，与线轨迹的参考指令幅值 0.035 m/s相比

约为 0.086。 

由图 6 与图 7 可见，相对姿态与角速度控制精

度较高；从图 8 与图 9 可见，完成该控制过程的速

度总增量为 19 m/s。 

 
图 5  相对速度 

 
图 6  相对姿态 

 
图 7  相对角速度 

由仿真曲线图可以发现：笔者所推导的近似耦

合相对位姿动力学模型准确有效；设计的相对位姿

耦合控制方法控制精度较高。 

 
图 8  速度增量 

 
图 9  速度总增量 

4  结论 

笔者开展了超近距离巡视下的非合作慢旋失效

卫星的控制方法研究与数学仿真验证。仿真实验结

果表明：该控制策略与方法正确有效，能够有效实

现对失效卫星表面的巡视控制。后续研究拟采用参

考轨迹指令粗控，并结合视觉补偿残留误差等技术

路线，以进一步提高精度或者克服其余干扰因素。 
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图 6  控制系统软件流程 

3.3  半实物仿真试验 

在发动机控制系统研制现阶段，主要任务是完

成其时序起动和功率提取，故进行半实物仿真试验。

在仿真试验中，设定转速信号，以及通过仿真软件

设定加载和卸载过程，实时的模拟发动机真实试车

过程，如图 7、图 8。 

 
图 7  时序起动控制仿真 

 
图 8  稳态加载、卸载仿真 

半实物仿真试验结果表明：发动机数字电子控

制器可以按要求完成时序起动，在闭环过程中没有

出现超调，且可以提取功率，没有震荡，从而避免

喘振的产生。 

4  结束语 

相对于采用机械液压式的控制器而言，采用数

字电子控制器可使发动机推进系统具有更高的性能

和控制精度。多次的试验结果表明：该控制系统实

时性好，可靠性高，能满足发动机的性能要求。 
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