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摘要:对主从航天器的相对姿态控制问题,考虑从航天器系统不确定因素,提出了一种基于反步法的姿态控制方
法,并引入自适应控制律.该方法首先根据主从航天器的相对位置信息,解算出从航天器观测轴指向主航天器以及
从航天器跟踪主航天器轨道坐标系等两种任务的期望姿态;然后基于修正罗德里格参数(MRP)描述的从航天器姿
态误差动力学模型设计了姿态控制器以及针对航天器惯量的不确定性设计了自适应控制律;并基于Lyapunov方法
从理论上证明了该方法能够实现全局渐近稳定的相对姿态控制.最后将该方法应用于某编队飞行任务,仿真结果表
明此控制器能够实现其编队飞行控制,具有良好的控制性能.
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Backstepping-based relative-attitude control for
the leader-follower spacecrafts

MA Guang-fu, ZHANG Hai-bo, HU Qing-lei
(School of Astronatics, Harbin Institute of Technology, Harbin Heilongjiang 150001, China)

Abstract: An attitude-control scheme based on the backstepping technique is developed for controlling the relative
attitude between the leader spacecraft and the follower spacecraft, and the adaptive control law is applied to deal with the
uncertainties in the follower spacecraft attitude system. According to the current relative positions between the leader and
the follower, this scheme determines the required attitude of the follower to align its observation axis to the leader, and the
required attitude of the follower to track the orbital coordinates of the leader. With the above-obtained results, an adaptive
backstepping attitude controller is synthesized for the follower with unknown inertia matrix, based on the follower attitude-
error dynamic model represented by modified Rodrigues parameters (MRP). Lyapunov stability analysis shows that the
developed controller ensures the relative-attitude control system for globally asymptotical stability. Simulation results of
the application to a spacecraft formation flying show the effectiveness and feasibility of the designed controller.

Key words: modified Rodrigues parameters (MRP); backstepping; adaptive; alignment control; tacking the orbital
coordinates

1 引引引言言言(Introduction)
航天器编队飞行极大地拓展了航天器空间应用

的范围,很多单颗星无法完成的复杂任务,可以通过
多颗航天器协同工作得以实现. 航天器编队飞行除
了对主从航天器的相对轨道设计提出新的要求外,
对主从航天器的相对姿态也依不同飞行任务有不同

的要求. 如从航天器在主航天器周围以编队的方式
飞行,需要对主航天器进行绕飞观测,此时它需要从
航天器的某个部位始终对准目标.为此,近年来主从
航天器的相对姿态控制问题引起了国内外学者广泛

的关注.
文献 [1]利用主从航天器本体坐标系之间的转换

矩阵, 给出了从航天器始终指向主航天器所需的目
标姿态和角速度,然后针对3个反作用飞轮设计了经
典的PD控制律.针对非合作目标卫星编队飞行问题,
文献 [2]设计了相对姿态角速度观测器和跟踪控制
器, 该混合控制器可实现运动目标的无误差快速跟
踪. 文献 [3]针对航天器的某一个面进行观测任务中
需要同时进行相对轨道和相对姿态的跟踪控制问

题, 提出了一种姿态轨道的耦合控制方法. 文献[4]
给出了相对姿态和一阶近似相对轨道动力学方程,
并基于线性反馈和Lyapunov稳定性理论, 针对航天
器转动惯量的不确定性,设计了自适应控制器,具有
较好的鲁棒性. 文献 [5–7]详述了姿态和轨道的耦合
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控制,提出了状态反馈控制和输出反馈控制,理论上
证明了该算法使系统全局一致渐近稳定. 文献 [8]建
立了非线性六自由度动力学模型, 应用滑模变结构
控制方法,设计了鲁棒性较强的控制器,能实现从航
天器的快速绕飞.

为此,考虑主从航天器为合作航天器,针对从航
天器朝向主航天器及跟踪主航天器轨道坐标系的主

从航天器编队的相对姿态控制问题,本文提出了一
种基于反步法的控制器设计方法. 该方法首先根据
编队飞行中主从航天器的轨道信息,解算出实现从
航天器跟踪主航天器的期望姿态. 然后基于修正罗
德里格参数(MRP)描述的从航天器姿态跟踪动力学
模型, 考虑其系统参数不确定性设计了自适应反步
姿态控制器, 并且基于Lyapunov方法分析了从航天
器对主航天器姿态的全局渐近跟踪特性. 最后,将该
控制方法应用于某航天器编队飞行任务,并进行了
仿真研究,结果表明该方法可实现高精度的编队控
制,具有较好的控制性能.

2 航航航天天天器器器数数数学学学模模模型型型(Spacecraft mathematical
model)
由于MRP是一种全局的非奇异姿态描述, 因此

本文采用MRP来描述刚体航天器姿态,此时其姿态
运动学及动力学方程为[9]

σ̇ = G(σ)ω, (1)

Jω̇ = S(ω)Jω + u, (2)

其中: σ = [σ1 σ2 σ3]T表示航天器姿态, ω为航天器
本体坐标系相对于参考坐标系的角速度在本体系中

的投影, J为正定对称的航天器转动惯量阵, S(l) =
−l×, l×定义为3 × 3斜对称矩阵, u为作用于航天器

上的控制输入,且式(1)中

G(σ) =
1
2
[
1− σTσ

2
I3 − S(σ) + σσT],

其中G(σ)具有如下的性质:

σTG(σ) = [
1 + σTσ

4
]σT, (3)

且该性质将在后续的推导证明中得以应用.

令航天器期望的姿态、角速度分别为σd和ωd,实
际姿态为σb,则期望角速度ωd与航天器实际角速度

ω之间的角速度误差可计算为

ωe = ω − C(σe)ωd, (4)

其中: σe表示航天器姿态σb到期望姿态σd的旋转偏

差, C(σe)表示由MRP参数σe描述的方向余弦阵.

式(4)对时间求导, 并两边同乘以J , 便可得到航
天器的非线性误差动力学方程为

Jω̇e = S(ωe + C(σe)ωd)J(ωe + C(σe)ωd)−
JS(ωe)C(σe)ωd − JC(σe)ω̇d + u. (5)

航天器误差运动学方程可表示为

σ̇e = G(σe)ωe. (6)

3 目目目 标标标 姿姿姿 态态态 的的的 解解解 算算算(Target attitude re-
solver)[10–11]

3.1 任任任务务务1: 从从从航航航天天天器器器指指指向向向控控控制制制(Mission I: point-
ing control of the follower spacecraft)
本任务要求从航天器的光轴(相对测量装置)对

准主航天器的特定面或者点, 本文假设对准主航天
器的质心.

从航天器上的相对测量装置可测量主航天器在

从航天器本体系中的位置,如图1所示,图中: α为方

位角, β为高程角, R为位置矢量. 设r为R的单位矢

量,很容易得出当本任务的控制目标达到时, r在从

航天器本体坐标系中表示为r = (1, 0, 0)T.

图 1 主航天器与从航天器的相对关系
Fig. 1 The relationship of the leader spacecraft and

follower spacecraft

选取从航天器本体坐标系的X轴和单位位置矢

量r组成的平面为旋转平面,该旋转平面法向方向为
欧拉轴的方向,则欧拉轴的矢量形式为

e = (0,− sinβ, cos β sin α)T,

则可使从航天器本体坐标系绕欧拉轴一次转动到期

望姿态,即光轴对准主航天器特定点,相应的绕欧拉
轴转动的角度为

Φ = arccos(cos β cos α), (7)

则根据MRP定义[9]便可计算出σ, 并最终得到误差
MRP为σe = (−σ1,−σ2,−σ3)T.

注注注 1 这里笔者得到了从航天器本体系与期望姿态

的误差MRP,控制目标是使得误差MRP为零,即方位角α和

高程角β为零, 从而实现了从航天器测量装置光轴对准主

航天器,从航天器达到了期望姿态.

针对该任务1,对从航天器作如下的假设:

假假假设设设 1 从航天器期望姿态的角速度满足如下

关系式:
ωd · r = 0. (8)
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根据假设1,可得出从航天器的期望姿态的角速
度为

ωd = r × ṙ. (9)

至此,从航天器与主航天器的姿态误差MRP与从航
天器的期望角速度得以设计.

3.2 任任任务务务 2:从从从航航航天天天器器器跟跟跟踪踪踪主主主航航航天天天器器器轨轨轨道道道系系系
(Mission II: tracking control the orbital coordi-
nate of the leader spacecraft)
本任务设计的要求是从航天器的本体系跟踪主

航天器的轨道系.

在任务2中,定义如图2所示的主航天器轨道坐标
系XLYTZL,其中: ZL轴指向地心, XL轴在轨道平面

内,且指向航天器飞行方向, YL满足右手坐标系,且
该坐标系以主航天器质心为原点.

图 2 主航天器轨道坐标系

Fig. 2 The orbital coordinate system of the leader spacecraft

根据主航天器的轨道信息得到某时刻主航天器

轨道坐标系三轴在地心惯性系中的表示为

i =
j × k

‖j × k‖ , j = − r × v

‖r × v‖ , k = −r

r
, (10)

其中i, j, k分别表示3个方向矢量.

那么可得地心惯性坐标系到主航天器轨道坐标

系的方向余弦阵Ai
lo为

Ai
lo = [i j k]T, (11)

进一步可得到从航天器的期望姿态σd.

注注注 2 对于方向余弦与MRP的转换关系, MATLAB/

Simulink中有相关模块,这里不再给出具体的形式.

此外由主航天器轨道信息得到其轨道坐标系在

地心惯性坐标系中的角速度为

ωil = Ai
lo[0

−‖r × v‖
r2

0]T, (12)

式(12)即为从航天器的期望角速度ωd = ωil.

4 基基基于于于反反反步步步法法法的的的控控控制制制器器器设设设计计计(Backstepping-
based controller design)
根据式(5)和式(6)组成的航天器姿态误差动力学

方程可知,此时该系统是一个标准的级联系统,因此
可采用反步法进行姿态控制器设计[12–13]. 为此引入
如下的变量变换:

z1 = σe, (13)

z2 = ωe − ωs
e , (14)

ωs
e是一虚拟控制输入,其值将在后面给出.

由式(13)−(14), 则采用反步法设计控制的具体
步骤如下所示:

Step 1 选取正定的Lyapunov函数

V1 = 2 ln(1 + zT
1 z1), (15)

则式(15)两边同时对时间t求导并结合式(3)得

V̇1 = σT
e (z2 + ωs

e). (16)

此时选取虚拟控制输入

ωs
e = −ηφ(σe), (17)

式中η为正常数,且非线性函数φ(σe)为

φ(σe) = α arctan(βσe), (18)

其中α与β的选取的原则是使非线性函数φ(·)尽可能
的接近符号函数的性质, 本文一律选择α = 0.65,
β = 8.

由式(17)可得

V̇1 = σT
e ωs

e = σT
e z2 − ησT

e φ(σe), (19)

由此式可知当z2 = 0时V̇1 6 −ησT
e φ(σe) 6 0,从而

有σe将渐近收敛至零.

Step 2 考虑到系统惯量的不确定性,文中设计
自适应控制律[14–16]. 首先对式(14)求时间的导数得

Jż2 = Jω̇e − Jω̇s
e. (20)

结合式(5)(17)−(18),得

Jż2 = S (ωe + C(σe)ωd) J (ωe + C(σe)ωd) +

Jξ + u, (21)

式中

ξ = ηϕ̇(σe)− S(ωe)C(σe)ωd − C(σe)ω̇d ∈ R3,

整理式(21),得

Jż2 = Y Θ + u, (22)

其中:

Y =




ξ1 ω2ω3 −ω2ω3 ξ2 + ω1ω3

−ω1ω3 ξ2 ω1ω3 ξ1 − ω2ω3

ω1ω2 −ω1ω2 ξ3 ω2
2 − ω2

1

ξ3 − ω1ω2 ω2
3 − ω2

2

ω2
1 − ω2

3 ξ3 + ω1ω2

ξ1 + ω2ω3 ξ2 − ω1ω3


 ,

Θ = [J11 J22 J33 J12 J13 J23 ]T,
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其中Θ为航天器的惯量参数. 假设Θ̂为航天器惯量

的估计值,且按照以下自适应控制律进行更新:
˙̂
Θ = ΛY Tz2, (23)

式中Λ ∈ R6×6为对称正定矩阵,定义航天器惯量阵

的估计误差为Θ̃ = Θ − Θ̂,则 ˙̃Θ = − ˙̂
Θ.

针对航天器动力学系统(5), 选取如下Lyapunov
函数:

V2 = V1 +
1
2
zT

2 Jz2 +
1
2
Θ̃TΛ−1Θ̃. (24)

结合式(4)−(5)(20), V2对时间t的导数为

V̇2 = V̇1 + zT
2 Jż2 + Θ̃TΛ−1 ˙̃Θ =

σT
e z2 − ησT

e ϕ(σe) + zT
2 (Y Θ + u)− Θ̃TY Tz2.

(25)
此时设计如下的控制器:

u = −σe − ζz2 − YΘ̂, (26)

其中ζ为正常数.

将式(26)代入式(25),得

V̇2 = −ησT
e ϕ(σe)− ζzT

2 z2 6 0. (27)

这里应用Θ̃ = Θ − Θ̂和 ˙̃Θ = − ˙̂
Θ. 此时在平衡点

x(σe,z2) = 0处有V2(0) = 0成立, 且对∀x 6= 0有
V2(x) > 0; 此外当||x|| →∞, 即||σe|| → ∞或||z2||
→ ∞, 有V2(x) → ∞, 因此由式(27)可得, 对任意x

6= 0,都有V̇2(x) < 0,因此由Barbashin-Krasovskii定
理[17]以及V2(x)的径向无界性可得闭环系统的状态
将收敛到零点附近的邻域内,因此闭环系统的零平
衡点是全局渐近稳定的. 而根据式(16)与式(20)可知,
当σe → 0以及z2 → 0时有ωe → 0成立,由此便可得
出如下定理.

定定定理理理 1 考虑航天器姿态误差动力学系统(5)−
(6), 考虑航天器惯量参数的不确定性, 设计自适应
反步控制器(26),选择合适的参数,则可保证航天器
姿态对期望姿态的全局渐近跟踪控制,即有σe → 0,
ωe → 0当t →∞时.

证证证 定理1的证明可由上述第1步与第2步的推
导得到,此处略去.

5 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
为了验证文中基于反步法所设计的跟踪控制器

(26)的有效性, 在MATLAB/Simulink环境下对某主
从航天器跟踪控制系统进行了仿真研究.

主从航天器的初始轨道参数如表1所示,且从航
天器初始姿态为σ0 = (0.3, 0.2,−0.3)T,初始角速度
为ω0 = (0.001, 0.001,−0.001)Trad/s, 其转动惯量
为

J =




100 6 8
5 150 4
8 4 200


 kg ·m2,

航天器惯量参数的估计初值为

Θ0 = (95, 145, 205, 5, 5, 5)T kg ·m2.

表 1 两航天器的初始轨道根数
Table 1 Initial orbital elements of the two spacecraft

轨道根数 从航天器 主航天器

半长轴/(km) 7065 6971
偏心率 0 0

轨道倾角/(◦) 100 97.785
升交点赤经/(◦) 31 31
近地点幅角/(◦) 0 0
真近点角/(◦) 两航天器相位差任意

5.1 任任任务务务1仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results of the mis-
sion I)
为了实现任务1的从航天器指向控制, 控制器

(26)的控制参数选择如下: η = 3, ζ = 100, Λ =
diag{125, 250, 500, 25, 25, 25}.

在控制器(26)的作用下,主从航天器之间的姿态
误差和误差角速度的时间响应曲线如图3−4所示.
由图3−4所示的主从航天器姿态和姿态角速误差曲
线可看出本文所设计的控制器在25 s完成了从航天
器特定轴(即光轴)对主航天器的指向控制,即主从航
天器的姿态偏差和姿态角速度偏差都趋向于零.

图 3 任务1主从航天器姿态误差曲线
Fig. 3 Attitude error of the missionⅠ

图 4 任务1主从航天器角速度误差曲线
Fig. 4 Attitude angle velocity error of the missionⅠ
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5.2 任任任务务务2仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results of the mis-
sion II)
图5和图6所示为任务2从航天器跟踪主航天器轨

道系的仿真曲线,由图5和图6所示的主从航天器姿
态和姿态角速误差曲线可看出本文所设计的控制器

大约20 s完成了从航天器对主航天器轨道系的跟踪
控制,并且有较高的控制精度,可以满足工程中对跟
踪姿态的精度要求.

图 5 任务2主从航天器姿态误差曲线

Fig. 5 Attitude error of the missionⅡ

图 6 任务2主从航天器角速度误差曲线

Fig. 6 Attitude angle velocity error of the missionⅡ

综合任务1与任务2的仿真结果可知,采用文中设
计的反步控制器(26), 可实现主从航天器相对姿态
的高精度控制;且该控制器设计简单,因此在实际的
工程应用中有着广泛的前景.

6 结结结论论论(Conclusion)
本文研究了编队飞行中考虑从航天器指向主航

天器的相对姿态控制问题,这里讨论的仅仅是从航
天器的姿态指向. 基于修正罗德里格参数(MRP)姿
态描述,利用主从航天器的相对位置(主从航天器的
轨道信息)解算出从航天器的期望姿态,并基于反步
法,在考虑系统参数不确定性的情况下,设计了一种

自适应控制器. 仿真结果表明该方法在保证完成了
航天器编队飞行任务的同时,具有良好的控制性能,
并有着广泛的应用前景.

本文下一步的工作是考虑主从航天器相对姿态

和相对轨道的耦合,以及对非合作主航天器的跟踪.
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