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通信延迟下自适应容错控制及其在航天器编队中的
应用

李 刚，周尚波，郭尚志，孟 菲
（重庆大学  计算机学院，重庆  400044）

摘要：为解决编队系统存在的参数模型变动范围不可预测、执行器部分失效等问题，设计提出

了一种自适应鲁棒容错编队控制方法。给出航天器相对位置非线性动力学模型，设计了自适应鲁

棒容错控制器，并且分别设计自适应律估计故障大小、质量和外界扰动上界，同时分析了闭环系统

的 Lyapunov 稳定性，给出系统稳定所需要的条件。数值仿真结果表明，提出的控制方法能实现编

队跟踪控制的目标，位置跟踪稳态误差小于 1.5 × 10-3m，速度跟踪稳态误差小于 1.8 × 10-5m，验证

了所提出方法的有效性。
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Adaptive fault-tolerant control with communication delays and 
its application in spacecraft formation

LI　Gang, ZHOU　Shangbo, GUO　Shangzhi, MENG　Fei

(College of Computer Science，Chongqing University, Chongqing 400044, P. R. China)

Abstract: An adaptive, robust, fault-tolerant formation control approach is proposed to address the challenges of 

actuator faults, parameter uncertainty, external disturbances, and communication delays within a formation 

system. The nonlinear dynamics model of spacecraft relative positions is presented. The adaptive robust fault-

tolerant controller is designed with bounded input, and adaptive laws are developed to estimate the values of 

actuator faults, mass, and upper bound of external disturbances, respectively. Additionally, the Lyapunov stability 

of the closed-loop system is analyzed, and the necessary conditions to ensure system stability are provided. 

Numerical simulation results show that the presented control method enables effective formation tracking control, 

with steady state error of location tracking is less than 1.5×10-3 m and steady state error of velocity tracking is less 

than 1.8×10-5 m, validating the effectiveness of the proposed method.
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航天器编队系统是由多个正在飞行的航天器组成的分布式系统，这些航天器在空间中以特定编队形状

协同工作。系统中采用星间模式的通信方式实现航天器的信息共享，确保彼此之间的协同配合。这种协同
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工作的模式使航天器编队系统能更高效完成任务，并提高整体系统的可靠性、稳定性。航天器编队系统相比

单颗具有成本低、可靠性高、灵活性强等优势，在军民市场领域均有广阔发展空间 [1⁃3]。开发高效协同控制算

法将对成功执行航天器编队任务起到至关重要作用，确保航天器之间的紧密协作，从而提高任务的执行效率

和整体性能。文献[4⁃5]设计了航天器自适应编队控制算法，实现系统渐近稳定。文献[6]考虑输入饱和的航

天器相对位置协同控制方法。文献 [7]通过引入扰动观测器方法，估计并补偿了外界扰动对系统的影响，提

出一种分布式编队控制器，对闭环系统的稳定性进行分析。

在编队飞行过程中，复杂的空间环境可能导致执行器故障和通信延迟，导致控制性能下降甚至系统失

稳，因此，设计控制器必须考虑执行器故障和通信延迟影响。文献[8]研究了通信延迟下的编队控制问题，系

统控制输入是有界的。文献 [9]提出自适应滑模控制方法，解决航天器编队在重构过程中的容错控制问题。

文献[10]设计了自适应分布式姿态协同容错控制器，适应只有部分获知跟踪信号情况。文献[11]设计了基于

对偶四元数的有限时间容错控制算法，并且考虑参数不确定性和扰动因素。

笔者提出一种自适应容错协同控制策略，该策略具备处理多种复杂情况的能力，包括执行器故障、通信

延迟、参数不确定性以及外界扰动等，把所提出的方法应用于航天器编队控制器设计中。对所提出的控制算

法，分析了系统 Lyapunov 稳定性，给出系统稳定的条件，实现编队系统协同跟踪控制的目的。

1　问题描述

1.1　编队系统数学模型

起初设定 2 套基准坐标系，地心惯性为 O 1 X 1Y 1 Z 1 和参考航天器为 o1 x1 y1 z1，对于参考航天器的坐标系，o1

为坐标原点，定义其为质心 ,并设定 o1 x1 轴由地心 O 1 指向它。围绕参考航天器的轨道平面，o1 z1 轴与其相互

垂直，并与另外 2 个轴（o1 y1 轴和 o1 x1 轴）满足右手定则。

对标参考航天器坐标体系，设定第 i颗航天器位置矢量，表示为 ρ i = [ xi yi zi ]T,速度表示为 v i。基于这

些定义和设定，航天器之间的相对运动方程可表示为 [6]

ρ̇ i = v i ， （1）

mi v̇ i = C i ( θ̇ c ) v i + D i ( θ̈ c ,θ̇ c ,ri ) ρ i + n i ( ri ,rc ) + h i + F i ， （2）

C i ( θ̇ c ) = 2mi θ̇ c
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式中：地球引力常数用 μ表示；航天器对应 i颗的质量设为 mi；ri 则是参考航天器与第 i颗编队航天器之间的距

离；F i 表示第 i 颗航天器的控制力；h i 为第 i 颗航天器承载的扰动力，需要求 h i ∞
≤ d i1；rc 则是相对地球质心

来说参考航天器的距离。

考虑系统存在执行器部分失效的情形，则控制力可表示为

F i = Γ i f i + g i ， （6）

其中：f i 表示需要设计的控制器；g i 为不确定的输入故障；Γ i = diag{α i1 , α i2 , α i3}表示执行器效率矩阵，并且满

足如下假设

假设 1：执行器效率矩阵 Γ i 满足 0 < λ i < min { α i1 , α i2 , α i3 } ≤ 1，其中 λ i 为未知常数。并且 g i 是有界的，满

足 g i
∞
≤ d i2。

在航天器编队协同机动过程中，保持队形稳定是一项关键任务。为了确保第 i颗编队航天器能够按照预

定的队形位置进行移动，需要设定其期望位置为 ρd
i = ρd

o + ρ iF。这个位置由 2 部分构成：一部分是 ρd
o 为编队系
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统中心相对于参考航天器的期望位置矢量，另一部分则是第 i颗航天器相对于编队中心的具体位置矢量 ρ iF。

为了维持这一队形，还需要计算并控制航天器的期望速度为 vd
i = ρ̇d

i ，以确保它们能够协同、有序地完成机动

任务。算法重点为，根据编队航天器相对运动的数学模型（1）~（5），设计一种控制器 F i，确保在特定时刻，当

t → ∞时，有 ρ i → ρd
i 和 v i → vd

i 成立。此外，在跟踪误差的瞬时收敛过程中，该控制器需要保证跟踪误差 ρ i -
ρd

i 和 v i - vd
i 相关参数的稳定性和收敛性，控制器能达到 ρ i - ρ iF → ρ j - ρ jF 和 v i - v iF → v j - v jF 成立，以确保

整个编队系统的协同运动按照预期进行。

1.2　图论

文中运用加权有向图这一工具形象描绘航天器之间的局部信息交流情况。为了深入分析所设计的控制

算法，构建了由节点集 ν = { 1,2,⋯n }、边集 ζ以及加权邻接矩阵 C = [ cij ] ∈ Rn × n 共同构成的加权有向图模型。

在这个模型中，如果第 j个航天器向第 i个航天器发送信息，那么图中就会有一条从第 j个节点指向第 i个节点

的边，用符号作 ( j,i ) ∈ ζ来表示这种信息流向。此外，加权邻接矩阵 C 中的元素 cij 定义如下：当 ( j,i ) ∈ ζ，cij >

0，否则 cij = 0，通过这种方式，能够更清晰地理解和分析航天器编队系统中各航天器之间的信息交互和控制

逻辑。

对于任意的 1 ≤ i ≤ n，∑
j = 1

n

cij =∑
j = 1

n

cji 成立，则有向图称为平衡的。

2　控制器设计

假设航天器质量未知，并且信息交互存在通信延迟。定义位置跟踪误差和速度跟踪误差分别为 e i1 =

ρ i - ρd
i 和 e i2 = v i - vd

i ，并且辅助中间变量设计为

s i = e i2 + ki e i1 。 （7）

由式（1）（6）（7）可得

mi ṡ i = miY i + d i + Γ i f i ， （8）

其中

Y i =
1
mi

[C i v i + D i ρ i + n i ]+ ki ( v i - vd
i )- v̇d

i  。 （9）

总扰动 d i = h i + g i 并且满足

 d i ∞
≤ h i ∞

+ g i
∞
≤ d i1 + d i2 = d̄ i ， （10）

其中，d i 表示总扰动的上界。为了进一步分析，先给出下面的引理。

引理 1　假设 pi ( t ) > 0 有界，x为实数，则成立

0 ≤ | x |- x2

x2 + p2
i ( t )

< pi ( t ) 。 （11）

证明：通过计算可得

| x |- x2

x2 + p2
i ( t )

≤ | x |- x2

|| x + pi ( x )

=
pi ( x ) || x

|| x + pi ( x )
< pi ( x )，

 （12）

因此，式（11）成立。

引理 2[12]对于所有实数 x以及所有非零实数 y，以下不等式恒成立

0 ≤ | x | (1 - tanh ( | x y | )) ≤ α | y | ， (13)

其中：α > 0，其最小值 α* 满足 α* = x* (1 - tanh x* )：x* 满足方程 e-2x*

+ 1 - 2x* = 0。

设计分布式容错控制器和自适应律为
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f i =- β̂ 2
i ηT

i η i s i

β̂ 2
i sT

i ηT
i η i s i + p2

i ( t )
 ， (14)

η i = m̂ iY i + li s i +∑
j = 1

n

cij ( s i - s j ( t - Tij ) ) + d̂ i tanh ( )s i

p i ( t )
 ， (15)

β̇̂ i = γ i sT
i η i ， (16)

ṁ̂ i = ξ i sT
i Y i ， (17)

ḋ̂ i =-μ iυ i p i ( t ) d̂ i + μ i s i 1
 ， (18)

ṗ i ( t ) =-α i p i ( t ) ， (19)

其中：β i = 1 λ i；β̂ i 是 β i 的估计；m̂ i 是 mi 的估计；d̂ i 是 d̄ i 的估计，并且满足 d̂ i ( 0 ) > 0；cij 为加权邻接矩阵 C 第 i行 j

列元素；Tij 表示第 i颗航天器收到第 j颗航天器信息的延迟；pi ( 0 ) > 0，常数 li > 0，γ i > 0，ξ i > 0，μ i > 0，υ i > 0。

定理 1 对于航天器编队控制系统（1）-（5），设计自适应容错控制器为式（14）-（19），如果通信拓扑是有向

的平衡图，并且对于任意的 1 ≤ i ≠ j ≤ n，控制器参数满足

Ṫ ij ≤ hij < 1 ， (20)

li >
ρ - 1

2 ∑j = 1

n

cij , ρ ( 1 - hij )≥ 1 ， (21)

其中，常数 hij < 1，ρ > 1。则位置跟踪误差 e i1 和速度跟踪误差 e i2 最终收敛到零。

证明：选取 Lyapunov 函数为

V =
1
2∑i = 1

n

mi sT
i s i +∑

i = 1

n λ i

2γ i

β͂ 2
i +∑

i = 1

n 1
2ξ i

m͂ 2
i +

∑
i = 1

n 1
2μ i

d͂ 2
i +

ρ
2∑i = 1

n

∑
j = 1

n

cij∫
t - Tij ( t )

t

sT
j ( τ ) s j ( τ ) dτ ，

(22)

其中：β͂ i = β̂ i - β i；m͂ i = m̂ i - mi；d͂ i = d̂ i - d̄ i，λ i 由假设 1 给出。对上式第一项求导，可得

d
dt∑i = 1

n 1
2

mi sT
i s i =∑

i = 1

n

mi sT
i ṡ i

=-∑
i = 1

n

li sT
i s i -∑

i = 1

n

∑
j = 1

n

cij sT
i ( s i - s j ( t - Tij ) ) +

∑
i = 1

n

sT
i ( miY i + li s i +∑

j = 1

n

cij ( s i - s j ( t - Tij ) ) + d i + Γ i f i )

(23)

根据引理 1 和式（14）可得

sT
i Γ i f i =- β̂ 2

i sT
i ηT

i Γ iη i s i

β̂ 2
i sT

i ηT
i η i s i + p2

i ( t )
≤

                -λ i

β̂ 2
i sT

i ηT
i η i s i

β̂ 2
i sT

i ηT
i η i s i + p2

i ( t )
≤

                -λ i β̂ i sT
i η i + λ i p i ( t ) ，

(24)

由于通信拓扑是平衡有向图，则∑
j = 1

n

cij =∑
j = 1

n

cji 成立，因此

∑
i = 1

n

∑
j = 1

n

cij sT
i s i =∑

j = 1

n

∑
i = 1

n

cji sT
i s i =∑

i = 1

n

∑
j = 1

n

cij sT
j s j 。 (25) 

同时注意到

sT
i s j ( t - Tij )≤ 1

2
sT

i s i +
1
2

sT
j ( t - Tij ) s j ( t - Tij ) 。。 (26)

对式（22）求导并把式（23）~（26）代入可得
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V̇ =∑
i = 1

n

mi sT
i ṡ i +∑

i = 1

n λ i

γ i

β͂ i β̇̂ i +∑
i = 1

n 1
ξ i

m͂ i ṁ̂ i +∑
i = 1

n 1
μ i

d͂ i ḋ̂ i +

ρ
2∑i = 1

n

∑
j = 1

n

cij( )sT
j s j - ( 1 - Ṫ ij ) sT

j ( t - Tij ( t ) ) s j ( t - Tij ( t ) ) =

∑
i = 1

n

sT
i ( miY i + li s i +∑

j = 1

n

cij ( s i - s j ( t - Tij ) ) + d i ) +

∑
i = 1

n

sT
i Γ i f i +∑

i = 1

n

λ i β͂ i sT
i η i +∑

i = 1

n 1
ξ i

m i ṁ̂ i +∑
i = 1

n 1
μ i

d͂ i ḋ̂ i -

∑
i = 1

n

li sT
i s i -∑

i = 1

n

∑
j = 1

n

cij sT
i ( s i - s j ( t - Tij ) ) +

ρ
2∑i = 1

n

∑
j = 1

n

cij( )sT
j s j - ( 1 - Ṫ ij ) sT

j ( t - Tij ( t ) ) s j ( t - Tij ( t ) ) ≤

∑
i = 1

n

sT
i ( miY i + li s i +∑

j = 1

n

cij ( s i - s j ( t - Tij ) ) + d i )-

∑
i = 1

n

λ i β̂ i sT
i η i +∑

i = 1

n

λ i β͂ i sT
i η i +∑

i = 1

n 1
ξ i

m i ṁ̂ i +∑
i = 1

n 1
μ i

d͂ i ḋ̂ i -

∑
i = 1

n

li sT
i s i +∑

i = 1

n

∑
j = 1

n

cij sT
i ( s i - s j ( t - Tij ) ) +∑

i = 1

n

λ i p i ( t ) +

ρ
2∑i = 1

n

∑
j = 1

n

cij( )sT
j s j - ( 1 - Ṫ ij ) sT

j ( t - Tij ( t ) ) s j ( t - Tij ( t ) )  。     

( 27 )

通过进一步计算可得

V̇ ≤∑
i = 1

n

sT
i ( miY i + li s i +∑

j = 1

n

cij ( s i - s j ( t - Tij ) ) + d i )-

∑
i = 1

n

sT
i η i +∑

i = 1

n 1
ξ i

m i ṁ̂ i +∑
i = 1

n 1
μ i

d͂ i ḋ̂ i -∑
i = 1

n

li sT
i s i -

∑
i = 1

n

∑
j = 1

n cij

2
( )sT

i s i - sT
j ( t - Tij ( t ) ) s j ( t - Tij ) ) +∑

i = 1

n

λ i p i ( t ) +

ρ
2∑i = 1

n

∑
j = 1

n

cij( )sT
j s j - ( 1 - hij ) sT

j ( t - Tij ( t ) ) s j ( t - Tij ( t ) ) =

∑
i = 1

n

sT
i (-m͂ iY i - d̂ i tanh (

s i

p i ( t )
) + d i ) +∑

i = 1

n 1
ξ i

m i ṁ̂ i +

∑
i = 1

n 1
μ i

d͂ i ḋ̂ i -∑
i = 1

n

( li - cij

2
( ρ - 1 ) ) sT

i s i +∑
i = 1

n

λ i p i ( t )-

∑
i = 1

n

∑
j = 1

n cij

2
( ρ ( 1 - hij )- 1 ) sT

j ( t - Tij ( t ) ) s j ( t - Tij ( t ) ) 。

(28)

由引理 2 可得

-x y ⋅ tanh ( x y )≤ α - | x y | ， (29)

由 d̂ i ( 0 ) > 0 和式（18）可得 d̂ i ( t ) > 0。利用 d̂ i > 0，

| d i,l | ≤  d i ∞
≤ d̄ i 和式（29）可得

sT
i d i - d̂ i sT

i tanh ( s i p i )≤
 d i ∞

 s i 1
- d̂ i p i ⋅ sT

i p i ⋅ tanh ( sT
i p i )≤

d̄ i s i 1
+ d̂ i p i∑

l = 1

3 -s i,l p i ⋅ tanh ( s i,l p i )≤
d̄ i s i 1

+ d̂ i p i∑
l = 1

3

( α - || s i,l p i ) =

d̄ i s i 1
+ d̂ i p i ( 3α - s i 1

pi ) =

3αd̂ i p i + d͂ i s i 1
 。

(30)
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并且有

-d͂ i d̂ i = d̄ i d̂ i - d̂ 2
i ≤ 1 4 d̄ 2

i  。 (31)

把式（17）、（18）、（30）和（31）代入式（28），并由式（22）可得

V̇ ≤∑
i = 1

n

sT
i (-m͂ iY i - d̂ i tanh (

s i

p i ( t )
) + d i ) +

∑
i = 1

n

m͂ i sT
i Y i +∑

i = 1

n

d͂ i (-υ i p i ( t ) d̂ i + s i 1
)-

∑
i = 1

n

( li - cij

2
( ρ - 1 ) ) sT

i s i +∑
i = 1

n

λ i p i ( t )-

∑
i = 1

n

∑
j = 1

n cij

2
( ρ ( 1 - hij )- 1 ) sT

j ( t - Tij ( t ) ) s j ( t - Tij ( t ) )≤

-∑
i = 1

n

( li - cij

2
( ρ - 1 ) ) sT

i s i +∑
i = 1

n

( λ i + 3αd̂ i +
1
4
υ i d̄ 2

i ) pi ( t ) 。

(32)

对上式两边在区间 [ 0,t ]积分可得

V ( t )≤ V ( 0 )-∑
i = 1

n ∫
0

t

( li - cij

2
( ρ - 1 ) ) sT

i s i dτ +

∑
i = 1

n ∫
0

t

( λ i + 3αd̂ i +
1
4
υ i d̄ 2

i ) pi ( τ ) dτ。
(33)

由式（19）可知 pi ( t ) 有界，且

∫
0

t

p i ( τ ) dτ =- 1
α ∫0

t

ṗ i ( τ ) dτ =
1
α

( pi ( 0 )- pi ( t ) ) 。 (34)

因此，∫
0

t

p i ( τ ) dτ有界。可见 V ( t ) 有界，所以 s i、β͂ i、m͂ i 和 d͂ i 有界。由式（8）和（14）可得

mi ṡ i = miY i + d i - β̂ 2
i Γ iηT

i η i s i

β̂ 2
i sT

i ηT
i η i s i + p2

i ( t )
 。 (35)

可见 ṡ i 是有界的。同时由式（33）可得

∑
i = 1

n ∫
0

t

( li - cij

2
( ρ - 1 ) ) sT

i s i dτ ≤ V ( 0 )-

V ( t ) +∑
i = 1

n ∫
0

t

( λ i + 3αd̂ i +
1
4
υ i d̄ 2

i ) pi ( τ ) dτ 。
(36)

因此，s i ∈ L2 并且 s i ∈ L∞。根据 Barbalat引理 [13]，可得 s i → 0。因此

ė i1 + ki e i1 = s i→ 0 ， (37)

式（37）可视为一阶系统，输入 s i 为收敛到零的信号，因此状态 e i1 收敛到零，e i2 收敛到零。

与文献 [13-16]中考虑的常值通信延迟不同，算法适用于通信延迟是随时间变化的情形，且不要求

Tij = Tji，因此更具有一般性。当然，为了分析系统稳定性，要求通信延迟满足式（20），即通信延迟 Tij 是慢

变的。

3　数值仿真

3.1　仿真参数设置

为了验证提出控制方法的有效性，对控制器（14）-（19）进行仿真验证和分析。仿真设定 4 颗航天器组成

编队系统，4 颗航天器的初始位置设置以航天器为中心、半径为 500 m 的空间圆上，形成一个正方形编队。编

队控制的主要目标是使整个航天器系统协同机动到一个新的空间圆上，新圆心的坐标位于参考系原点

[ 300  0  0 ]T 处，该圆的半径达到 800 m，并且它与 yz 平面保持平行。在机动过程中，必须确保正四边形的编队

队形能够尽可能维持稳定。
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对于参考航天器来说，假设其轨道六要素分别为 ac = 7 000 km，ec = 0.02，Ω c = π/4 rad，ic = π/6 rad，ω c =

π/6 rad，θ c ( 0 ) = 0 rad，并设定其质量为 mc = 200 kg。编队航天器质量分别为不同的非零值，m 1 = 100 kg, 

m 2 = 120 kg, m 3 = 115 kg, m 4 = 108 kg，确保仿真的多样性和真实性。系统初始位置和速度分别设为

ρ1 ( 0 ) = [ 250  20  423 ]T m，

ρ2 ( 0 ) = [-15  -505  10 ]T m，

ρ3 ( 0 ) = [-238  -10  -250 3 ]T m，

ρ4 ( 0 ) = [ 5  500  15 ]T m，

v i ( 0 ) = [ 0  0  0 ]T m/s， ∀i = 1,2,3,4。

定义编队航天器在编队中心坐标系中的坐标位置和速度矢量

ρ̄ iF = R
é

ë

ê
êê
ê 1

2
cos φ i   -sin φ i   

3
2

cos φ i

ù

û

ú
úú
ú

T

m，

ρ iF = λ ( t ) R ( φ̄ ( t ) ) ρ̄ iF，v iF = ρ̇ iF；

R = 500 m,  φ1 = 0 rad ,  φ2 =
π
2

 rad ,  φ3 = π rad ,  φ4 =
3π
2

 rad,  R ( ϕ̄ ( t ) ) =

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úcos ϕ̄ ( t ) 0 -sin ϕ̄ ( t )

0 1 0

sin ϕ̄ ( t ) 0 cos ϕ̄ ( t )

，

ϕ̄ ( t ) =
π
6 (1 - exp ( -0.5t2 χ ) )；

λ ( t ) = 1 +
3
5 (1 - exp ( -0.5t2 χ ))，

χ =-0.25T 2
c / ( 2ln10-6 )，Tc = 2π/nc。

编队系统中心的期望位置和期望速度分别设定为

ρd
o = (1 - exp ( -0.5t2 χ )) [ 300  0  0 ]T m，vd

o = ρ̇d
o 。

因此编队航天器需要跟踪的期望位置和期望速度为

ρd
i = ρ iF + ρd

o， vd
i = v iF + vd

o。

编队中的航天器都需要跟踪相应期望位置和期望速度。

控制器的参数选取为

 k1 = 0.2，li = 20，pi ( t ) = exp (-0.001t )， β̂ i ( 0 ) = 1，d̂ i ( 0 ) = 0.001，m̂ i ( 0 ) = 100，

C = [ cij ]
4 × 4

=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú0 0 0.01 0

0.012 0 0 0

0 0.01 0 0.008

0.012 0 0 0

。

通信延迟设为

T13 = 1 - 0.2cos ( 0.4t ) s, T21 = T41 = 1 + 0.2sin ( 0.2t ) s,

T32 = 2 + 0.4sin ( 0.2t ) s, T34 = 3 + 0.6sin ( 0.2t ) s。

执行器效率矩阵设为

α i1 = 1 - 0.1( i + 1 ) cos ( 0.1t )

α i2 = 1 - 0.1i sin ( 0.2t )

α i3 = 1 - 0.1( 2i - 1 ) cos ( 0.3t )。

不确定的输入故障 g i 设为

g i =[ 0.2e-0.2t 0.1e-0.3t  - 0.1e-0.4t ]T。

鉴于仿真场景设定为近地低轨道，航天器运动中主要受到两类扰动的影响：一是由于地球扁率导致的 J2

项摄动，另一类是大气阻力。关于大气阻力，其产生的加速度计算公式为
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a i =- 1
2

cd

Si

mi

ρV 2
i

V i

V i

。

其中：气动系数以 cd = 2.2 ± 0.2 表示；有效截面积 Si 为（一般定义 Si mi = 0.05 作为参考值）；航天器在绝对空

间中的运动速度由 V i 矢量符号表示；大气密度则由符号来标识。

3.2　仿真结果分析

为了精准量化队形跟踪和队形保持的性能表现，引入并定义 2 个关键指标：队形跟踪误差 σ1 和队形保持

误差 σ2

σ1 =
1
4∑i = 1

4

 ρ͂ i
2
 ， (38)

σ2 = | r1 - r2 2
- r1 - r4 2 |+ | r1 - r2 2

- r2 - r3 2 |+
      | r2 - r3 2

- r3 - r4 2 | 。
(39)

通过分析航天器编队系统的初始位置与期望的正四边形编队构形，可得出以下结论：在队形机动过程

中，σ1 值越小，意味着队形跟踪误差越小，即编队航天器越能精确跟随理想队形轨迹；同样地，σ2 值越小，则表

明队形保持性能越优越，编队构形在动态环境中的稳定性更高。

为了凸显研究提出控制方法的优越性，将控制器（14）-（19）与文献[8]提出的控制器进行仿真对比实验。

通过对比，更清晰地展示方法在稳态误差、稳定性和鲁棒性方面的优势。文献[8]提出的控制器为

f i = mi v̇*
i + mi[C i v i + D i ρ i + n i ]-

k1 sgn ( v i - v*
i )- k2 sgnβ ( v i - v*

i )
，，

其中 v*
i 为文献[8]设计的虚拟角速度，表示为 v*

i = vd
i -∑

j = 1

n

cij

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú( )1 +

λ
2

+
τ 2

2λ
tanh ( e i1 )- tanh ( e j1 ( t - Tij ) ) 。

航天器编队系统仿真结果如图 1~4 所示。图 1 给出了编队航天器在参考坐标系 oc xc yc zc 下的三维运动轨

迹，编队航天器最终成功机动到了预设的空间圆上，满足了队形整体机动要求。为了更直观展示这一过程，

图 2 展示了编队航天器位置跟踪误差曲线，图 3 描绘了速度跟踪误差的变化情况。从这 2 张图可以看到，位

置跟踪误差和速度跟踪误差能够较快收敛到零。图 4 给出了在控制器（14）-（19）与文献 [8]提出的控制器作

用下，队形跟踪误差 σ1 和队形保持误差 σ2 的仿真对比结果 ,从图中可以明显看出，在 2 种控制器下系统最终都

能实现队形跟踪误差和队形保持误差收敛到零，实现编队系统稳定运行；同时相比文献[8]的控制器，提出的控

制器收敛速度更快且系统超调量更小。整体控制性能数据对比结果由表 1给出，包括位置跟踪稳态误差、速度

跟踪稳态误差、σ1 的稳态误差和 σ2 的稳态误差，从表中可以发现提出的控制器优势较为明显，仅在 σ2 的稳态误

差这一项稍弱于文献[8]的控制器，且差距不大；其他 3项控制器都明显强于文献[8]的控制器。

图 1　航天器相对位置曲线

Fig. 1　　Curves of relative motion of spacecraft

图 2　航天器位置跟踪误差

Fig. 2　　Position tracking errors of spacecraft
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4　结  语

针对执行器故障、外界扰动和通信延迟等约束因素，提出一种鲁棒自适应容错控制方法，能够适应通信

延迟随时间变化的情形，并且把提出的方法应用于航天器编队控制器设计中。对于所提出的控制算法，分析

了闭环系统的 Lyapunov 稳定性，给出了系统稳定性的条件，同时进行了数值仿真，仿真结果表明提出的控制

方法具有较好性能，验证了算法的有效性。

表 1　整体控制性能对比

控制器\\误差

本文控制器

文献[8]控制器

位置稳态误差

1.5 × 10-3

2.6 × 10-3

速度稳态误差

1.8 × 10-5

3.5 × 10-5

σ1 稳态误差

1.4 × 10-3

2.6 × 10-3

σ2 稳态误差

1.9 × 10-3

1.7 × 10-3

图 3　速度跟踪误差

Fig. 3　　Velocity tracking errors

图 4　控制性能对比

Fig. 4　　Compare of control performance
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