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摘　 要：研究了执行器跳变故障的失效卫星轨迹跟踪控制问题，提出了具有跳变控制输入的模型参考

跟踪控制器设计方法。 结合随机稳定和模型参考跟踪定义，给出了失效卫星轨迹跟踪控制的问题描

述。 同时考虑系统存在扰动以及推力受限情形，利用线性矩阵不等式方法和非齐次广义 Ｓｙｌｖｅｓｔｅｒ 矩

阵方程的参数化解方法，分别设计了对干扰具有抑制效果的鲁棒 Ｈ∞ 状态反馈控制律和完全参数化形

式的前馈补偿器。 将所提出的方法应用于卫星在轨交会控制系统的控制器设计，仿真结果验证了所

提方法的有效性。

关　 键　 词：跳变故障；失效卫星；模型参考跟踪；参数化方法

中图分类号：Ｖ４１２．１　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２２）０２⁃０４５８⁃０７

　 　 在轨卫星在运行时，系统元部件不可避免地会

出现故障情况，从而导致卫星失效。 将在轨失效的

卫星捕获后进行修复或者燃料加注等操作，可以提

升其工作效率，这对卫星产业的可持续发展具有重

要意义［１⁃２］。 与失效卫星进行交会对接是实现上述

在轨操作的关键性技术，对该问题的研究已经成为

一个热点。 目前，国内外学者对这一问题展开了一

系列研究。 文献［３］利用参量 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方程，设计

了交会过程中执行器受限情况下的控制器，其目的

是改变系统的增益以改善系统的动态性能。 文献

［４］针对卫星近距离段交会对接过程中的姿轨耦合

控制问题，利用滑模自适应控制方法设计了一类六

自由度姿轨一体化控制器。 文献［５］考虑卫星在拦

截任务过程中，系统所面临的参数不确定性和干扰

情形，设计了使系统鲁棒稳定的控制器。 文献［６］
研究了防止碰撞约束下最小能量的连续推力交会对

接。 文献［７］研究了近地轨道电磁卫星编队飞行中

的控制问题，提出了一种自适应控制律使得编队可

以保持和重构。 文献［８］考虑卫星沿椭圆轨道运行

时的近距离交会轨迹安全问题。
当在轨运行卫星的执行部件发生故障时，可能

会使得系统失稳，从而增加控制难度。 本文以文献

［９］中卫星轨迹跟踪控制的参数化方法为基础，提
出了跳变控制输入的方法来解决这一问题。 该方法

基于 Ｍａｒｋｏｖ 跳变系统，利用 Ｍａｒｋｏｖ 跳变性质的输

入，对执行器发生故障的卫星进行轨道控制。 有关

Ｍａｒｋｏｖ 跳变系统方面的研究，文献［１０］研究了 Ｔａｋ⁃
ａｇｉ⁃Ｓｕｇｅｎｏ（Ｔ⁃Ｓ）模糊型跳变系统的保性能控制问

题。 文献［１１］研究了带有乘性噪声和具有 Ｍａｒｋｏｖ
跳变参数的随机离散周期系统的鲁棒控制问题。 文

献［１２］研究了跳变系统的二次型稳定性问题，并且

给出了其在 ＲＬＣ 电子电路中的应用。 文献［１３］对
含有有限能量干扰的 Ｍａｒｋｏｖ 跳变系统进行了研究，
给出了此类跳变系统的模型跟踪控制问题的一种有

效解法。 文献［１４］研究了系统含随机扰动以及转

移概率未知但是有界情况下离散跳变系统的 Ｈ∞ 控

制问题，以 ＬＭＩ 的形式求解了状态反馈控制器。
Ｍａｒｋｏｖ 跳变系统具有随机特性并且易于建模，

当卫星执行器发生跳变故障时可以用 Ｍａｒｋｏｖ 跳变

理论进行建模。 在卫星的相对轨道控制中加入具有

Ｍａｒｋｏｖ 跳变性质的控制输入，就可以在可控的情形

下对卫星的相对轨道运动进行控制。
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综上所述，本文提出了执行器跳变故障的失效

卫星轨迹跟踪控制问题，并将所设计的控制器应用

于卫星在轨交会任务中，给出了相应的仿真结果与

分析。

１　 问题描述

考虑在圆轨道运行的卫星，当其执行器发生跳

变故障时，描述卫星近距离相对运动模型将变为如

下形式

ｘ̇（ ｔ） ＝ Ａｘ（ ｔ） ＋ Ｂ（γ（ ｔ））ｕ（ ｔ） ＋ Ｍ（γ（ ｔ））ｄ（ ｔ）
ｙ（ ｔ） ＝ Ｃｘ（ ｔ）{

（１）
式中

Ａ ＝

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
０ ０ ０ ０ ０ ２ω
０ － ω２ ０ ０ ０ ０
０ ０ ３ω２ － ２ω ０ ０
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１ ０ ０ ０ ０ ０
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矩阵中的 ω 是目标卫星的轨道角速度。 ｄ（ ｔ） ∈
Ｌ２［０，∞ ） 是扰动信号，Ｍ（γ（ ｔ）） 是扰动矩阵。
｛γ（ ｔ），ｔ ≥ ０｝ 表示与执行器故障模态相关的

Ｍａｒｋｏｖ随机过程，该随机过程在有限可数集 Ｓ ＝ ｛１，
２，…，Ｎ｝ 中取值，Ｓ 为故障可能出现的模态集合。
故障模态的转移概率 Λ 为

Ｐｒ｛γ（ ｔ ＋ ｈ） ＝ ｊ ｜ γ（ ｔ） ＝ ｉ｝ ＝
λ ｉｊｈ ＋ ｏ（ｈ）， ｉ ≠ ｊ
１ ＋ λ ｉｊｈ ＋ ｏ（ｈ）， ｉ ＝ ｊ{

式中： ｈ ＞ ０；ｌｉｍ
ｈ→０

ｏ（ｈ）
ｈ

＝ ０；λ ｉｊ 表示从模态 ｉ跳变到模

态 ｊ 的转移概率， 当 ｉ ≠ ｊ 时， 有 λ ｉｊ ≥ ０，λ ｉｉ ＝

－ ∑
Ｎ

ｊ ＝ １，ｉ≠ｊ
λ ｉｊ。

引入如下形式的矩阵来描述卫星执行器的故障

情况

Ｆ（γ（ ｔ）） ＝ ｄｉａｇ（ ｆｉ１，ｆｉ２，ｆｉ３）
式中： ０≤ ｆｉｌ ≤１，（ ｌ ＝ １，２，３分别表示 ｘ，ｙ，ｚ方向）；
当执行器处于模态γ（ ｔ）＝ ｉ时，定义 ｆｉｌ ＝ ０表示 ｌ方向

执行器完全失效；０ ＜ ｆｉｌ ＜ １ 表示 ｌ方向执行器部分

失效，但是仍能工作；ｆｉｌ ＝ １表示 ｌ方向执行器正常。
带有 Ｍａｒｋｏｖ 跳变特性的输入矩阵 Ｂ（γ（ ｔ）） 为

Ｂ（γ（ ｔ）） ＝ ＢＦ（γ（ ｔ））
式中

Ｂ ＝
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
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　 　 考虑失效卫星系统（１），在状态反馈控制的作

用下，其闭环系统为

ｘ̇（ ｔ） ＝ Ａ∗
ｉ ｘ（ ｔ） ＋ Ｍｉｄ

ｙ（ ｔ） ＝ Ｃｘ（ ｔ）{ （２）

当其故障模态处于 γ（ ｔ） ＝ ｉ 时，为了书写方便记

Ｍ（γ（ ｔ）） ＝ Ｍｉ， Ｂ（γ（ ｔ）） ＝ Ｂｉ， Ｋ（γ（ ｔ）） ＝ Ｋｉ，

Ａ∗
ｉ ＝ Ａ ＋ ＢｉＫｉ

Ｋｉ 是使得系统（２） 随机稳定的状态反馈增益矩阵。
定义 １　 考虑失效卫星系统（２），若对所有初始

条件 ｘ（０） ＝ ｘ０ 和 γ（０） ＝ γ ０ ∈ Ｓ ，有不等式

∫∞
０
Ｅ｛‖ｘ（ ｔ）‖２｝ｄｔ ＜ ∞

成立，则称系统（２）是随机稳定的。
定义 ２　 给定标量 ｒ ＞ ０，如果对任意非零干扰

ｄ ∈ Ｌ２［０，∞ ），卫星系统（２） 是随机稳定的且在零

初始条件下，干扰 ｄ 到输出 ｙ 的传递函数满足

Ｇｙｄ（ ｓ） ∞ ＜ ｒ （３）
成立，则称该系统是随机稳定的并且满足 Ｈ∞ 性能

指标 ｒ。
本文主要研究失效卫星近距离轨迹跟踪控制问

题，其要求是闭环系统随机稳定且能够实现对给定

信号的跟踪，因此，可将该问题归为一个模型参考跟

踪控制问题。 通常情况下，参考信号可由以下线性

连续参考模型系统生成

ｘ̇ｍ（ ｔ） ＝ Ａｍｘｍ（ ｔ）
ｙｍ（ ｔ） ＝ Ｃｍｘｍ（ ｔ）

{ （４）

式中： ｘｍ（ ｔ） ∈ Ｒ３×１ 和 ｙｍ（ ｔ） ∈ Ｒ３×１ 分别是参考模

型系统的状态向量和输出向量；Ｒ 表示实空间；Ａｍ

和 Ｃｍ 是给定的相应维数的系统矩阵。
面向失效卫星的相对轨道跟踪控制问题： 给定

失效卫星系统（１）和参考模型（４），设计反馈加前馈

形式的控制器

ｕ（ ｔ） ＝ Ｋｉｘ（ ｔ） ＋ Ｋｍｉｘｍ（ ｔ） （５）
式中， Ｋｍ（γ（ ｔ） ＝ ｉ） ＝Ｋｍｉ 是前馈补偿器的增益矩阵，
使得

１） 卫星系统（２） 是随机稳定的；

·９５４·
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２） 输出向量 ｙ（ ｔ） 在均方意义下跟踪上参考模

型的输出 ｙｍ（ ｔ），也就是对任意初值 ｘ（０），ｘｍ（０） 和

γ（０） 使得如下不等式成立

∫∞
０
Ｅ｛‖ｙ（ ｔ） － ｙｍ（ ｔ）‖２｝ｄｔ ＜ ∞

２　 主要结果

２．１　 模型参考跟踪控制器的存在条件

文献［９］给出了执行器正常情形下的控制器存

在条件，本文将该条件推广到了执行器发生跳变故

障情形。 以下是执行器发生跳变故障时的控制器存

在条件。
推论 １ 控制器有解的充要条件是：在失效卫星

系统（２）是随机稳定的前提下，存在矩阵 Ｇｉ ∈ Ｒ６×３

和 Ｈｉ ∈ Ｒ３×３（ ｉ ＝ １，２，…，Ｎ） 满足下面的矩阵方程

组

ＡＧｉ ＋ ＢｉＨｉ ＝ ＧｉＡｍ

ＣＧｉ ＝ Ｃｍ
{ （６）

则前馈补偿增益矩阵可表示为

Ｋｍｉ ＝ Ｈｉ － ＫｉＧｉ （７）
　 　 由控制器的形式（５）可知，需设计状态反馈控

制律和前馈补偿器。 下面对状态反馈控制律和前馈

补偿器分别进行设计。
２．２　 鲁棒 Ｈ∞状态反馈控制律设计

定理 １　 在卫星系统（２）当中，如果存在一组依

赖于故障模态 ｉ 的矩阵 Ｗｉ 和对称正定矩阵 Ｘｉ， ｉ ＝
１，２，…，Ｎ，满足如下线性不等式成立

－ Δ ｉ ∗ ∗ ∗
Γ ｉ Φｉ ∗ ∗

０ ＭＴ
ｉ － ｒ２Ｉ ∗

０ ＣＸ ｉ ０ － Ｉ
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＜ ０ （８）

式中：
Φｉ ＝ ＡｉＸｉ ＋ ＸｉＡＴ

ｉ ＋ ＢｉＷｉ ＋ ＷｉＢＴ
ｉ ＋ λ ｉｉＸｉ

Δ ｉ ＝ ｄｉａｇ Ｘｉ，…，Ｘｉ －１，Ｘｉ ＋１，…，Ｘｓ[ ]

Γｉ ＝ λ ｉ１ Ｘｉ，…， λ ｉ，ｉ －１ Ｘｉ， λ ｉ，ｉ ＋１ Ｘｉ，…， λ ｉｓ Ｘｉ[ ]

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（９）
则卫星系统（２）是随机稳定的并且满足 Ｈ∞ 干扰抑

制指标（３）。 那么相应的状态反馈控制器的增益矩

阵可选为 Ｋｉ ＝ ＷｉＸ
－１
ｉ 。

证明 　 当系统（２） 的干扰不为零时，为了得到

卫星的 Ｈ∞ 性能指标，定义变量 Ξ

Ξ ＝ Ｅ ∫∞
０
［ｙＴｙ － ｒ２ｄＴｄ］ｄｔ{ } （１０）

选取依赖于故障模态 ｉ的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖｉ ＝ ｘＴＰ ｉｘ，
在零初始条件下，由 Ｖｉ ｜ ｔ ＝ ０ ＝ ０ 可得

Ξ ≤ Ｅ ∫∞
０
［ｙＴｙ － ｒ２ｄＴｄ ＋ Ｖ̇ｉ］ｄｔ{ } ＝ ζＴΦｉζｄｔ

成立。 其中

ζ ＝ ｘＴ ｄＴ[ ] Ｔ

Ψｉ ＝
ＣＴＣ ＋ （Ａ ＋ ＢｉＫｉ） ＴＰ ｉ ＋ Ｐ ｉ（Ａ ＋ ＢｉＫｉ） ＋ ∑

ｎ

ｊ ＝ １
λ ｉｊＰ ｊ ∗

ＭＴ
ｉ Ｐ ｉ － ｒ２Ｉ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

显然 Ψｉ ＜ ０ 可以保证Ξ ＜ ０，从而得到干扰 ｄ 到输

出 ｙ 的传递函数满足 Ｇｙｄ（ ｓ） ∞ ＜ ｒ。 由 Ｓｃｈｕｒ 补引

理可知，Ψｉ ＜ ０ 等价于

（Ａ ＋ ＢｉＫｉ） ＴＰ ｉ ＋ Ｐ ｉ（Ａ ＋ ＢｉＫｉ） ＋ ∑
ｎ

ｊ ＝ １
λ ｉｊＰ ｊ ∗ ∗

ＭＴ
ｉ Ｐ ｉ － ｒ２Ｉ ∗
Ｃ ０ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＜ ０ （１１）

　 　 接下来做一个变量代换，记 Ｘｉ ＝ Ｐ －１
ｉ ，Ｗｉ ＝

ＫｉＰ
－１
ｉ ， 对 （１１） 式左右各乘 ｄｉａｇ（Ｘ ｉ，Ｉ，Ｉ） ， 应用

Ｓｃｈｕｒ 补引理，可得如下不等式成立

－ Δ ｉ ∗ ∗ ∗
Γ ｉ Φｉ ∗ ∗

０ ＭＴ
ｉ － ｒ２Ｉ ∗

０ ＣＸｉ ０ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＜ ０

·０６４·
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式中， Φｉ，Δ ｉ 和Γ ｉ 如（９） 式定义，由Ｗｉ ＝ＫｉＰ
－１
ｉ ，可得

Ｋｉ ＝ ＷｉＸ
－１
ｉ 。 证毕。

进一步，考虑到卫星控制中存在输入上限的约

束，为保证系统正常工作，定义约束条件

‖ｕ（ ｔ）‖２ ≤ ｕｍａｘ （１２）
式中， ｕｍａｘ 是系统的最大控制输入，表示卫星的执行

器能够提供的最大加速度。 基于输入受限的失效卫

星 Ｈ∞ 状态反馈控制律由以下定理给出。
定理 ２　 卫星系统（２） 是 Ｈ∞ 随机稳定的并且

同时满足（１２） 式的充分条件是存在一组依赖于故

障模态 ｉ的对称正定矩阵Ｘｉ 和一组矩阵Ｗｉ ，满足如

下 ＬＭＩ 条件

ρＩ ｘＴ（０）
ｘ（０） Ｘｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
≥ ０ （１３）

ｕ２
ｍａｘＩ Ｗｉ

ＷＴ
ｉ

１
ρ
Ｘｉ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

≥ ０ （１４）

－ Δ ｉ ∗ ∗ ∗
Γ ｉ Φｉ ∗ ∗

０ ＭＴ
ｉ － ｒ２Ｉ ∗

０ ＣＸ ｉ ０ － Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＜ ０ （１５）

式中， ρ 为给定的正数。 此时，相应的状态反馈控制

律的增益矩阵可表示为

Ｋｉ ＝ ＷｉＸ
－１
ｉ （１６）

　 　 证明　 关于（１５）式和控制器（１６）式的证明，定
理 １ 已给出证明，这里不再赘述。 参照文献［１５］中
的相关定理直接给出另外 ２ 组 ＬＭＩ 条件（１３）式和

（１４）式的证明。
对每一个模 态 ｉ 定 义 一 个 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函 数

Ｖｉ（ｘ（ ｔ）） ＝ ｘＴ（ ｔ）Ｐ ｉｘ（ ｔ），考虑输入约束条件（１２），
假设初始条件满足 ｘＴ（０）Ｐ ｉｘ（０） ≤ ρ，ρ 为一个给定

正值。 则对于 ｔ ＞ ０ 有

ｘＴ（ ｔ）Ｐ ｉｘ（ ｔ） ≤ ｘＴ（０）Ｐ ｉｘ（０） ≤ ρ （１７）
ｕＴ（ ｔ）ｕ（ ｔ） ＝ ｘＴ（ ｔ）ＫＴ

ｉ Ｋｉｘ（ ｔ） ≤ ｕ２
ｍａｘ （１８）

联合（１７）和（１８）式，由 Ｓｃｈｕｒ 补引理可以得到

ｕ２
ｍａｘ Ｉ Ｋｉ

ＫＴ
ｉ

１
ρ
Ｐ ｉ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

≥ ０ （１９）

同样根据 Ｓｃｈｕｒ 补引理，初始条件 ｘＴ（０）Ｐ ｉｘ（０） ≤ ρ
可以写为

ρＩ ｘＴ（０）
ｘ（０） Ｐ －１

ｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
≥ ０ （２０）

然后同定理 １ 的证明过程，记 Ｘｉ ＝ Ｐ －１
ｉ ，Ｗｉ ＝ ＫｉＰ

－１
ｉ ，

则（２０） 式可以转化为（１３） 式的形式，在（１９） 式左

右两边同乘矩阵 ｄｉａｇ（Ｉ，Ｘｉ），可得到（１４） 式的形

式。 证毕。
在对干扰抑制过程中，总希望有最好的抑制效

果，所以在状态反馈控制律的设计过程中，需要在满

足定理 ２ 中 ＬＭＩ 条件的情况下，尽量找到干扰抑制

界 ｒ 的最小值。 关于 ｒ 的求解由以下推论给出。
推论 ２　 卫星系统（２） 是随机稳定的并且对干

扰抑制界 ｒ 的求解，可转化为如下优化问题：
ｍｉｎ　 ｒ

ｓ．ｔ．
Ｘ ｉ ＞ ０
（１３） ～ （１５） 式{ （２１）

此时状态反馈控制器的增益矩阵可表示为（１６）式

的形式。
２．３　 前馈补偿器的设计

前馈补偿器的作用是满足对给定信号的跟踪。
文献［１６］通过对非齐次广义 Ｓｙｌｖｅｓｔｅｒ 矩阵方程组

的求解，获得了前馈补偿器的参数化表达形式。 这

部分参照文献［１６］当中对前馈补偿器的求解方法，
类似地可以得到矩阵 Ｇｉ 和 Ｈｉ（ ｉ ＝ １，２，…，Ｎ） 的一

组参数化通解表达式为

Ｇｉ ＝ （Ｉ － Ｃ － Ｃｍ） ∑
α

ｊ ＝ ０
Ｎ ｊＺ ｉＡ ｊ

ｍ ＋ ∑
α

ｊ ＝ ０
Ｕ ｊＪｉＡ ｊ

ｍ( ) ＋ Ｃ － Ｃｍ

Ｈｉ ＝ ∑
α

ｊ ＝ ０
Ｄ ｊＺ ｉＡ ｊ

ｍ ＋ ∑
α

ｊ ＝ ０
Ｑ ｊＪｉＡ ｊ

ｍ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２２）
式中，矩阵 Ｚ ｉ ∈ Ｒ３×３ 是任意参数矩阵，代表参数化

通解的自由度。 具体求解过程以及（２２） 式中相关

矩阵的定义可以参考文献［１６］ ，限于文章篇幅，不
再赘述。
２．４　 控制器求解算法

本文针对失效卫星所求解的模型参考跟踪控制

核心问题就是设计控制器 ｕ（ ｔ） 使其能保证系统是

鲁棒 Ｈ∞ 随机稳定的，并且能够满足对给定指令的

跟踪。 接下来给出失效卫星控制器求解的详细

算法：
第 １ 步 　 选取参考模型的参数矩阵 Ａｍ，Ｃｍ 以

及干扰矩阵 Ｍｉ；
第 ２ 步 　 求解状态反馈控制律。 利用线性矩

阵不等式（２１），解出最小的干扰抑制界 ｒ，以及矩阵

Ｘｉ 和 Ｗｉ；
第 ３ 步 　 由（１６） 式求解出状态反馈控制律

·１６４·
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Ｋｉ ＝ＷｉＸ
－１
ｉ 。 若矩阵 Ｋｉ 存在，则进行下一步，否则矩

阵 Ｋｉ 不存在或者算法失效；
第 ４步 　 求解前馈补偿器，利用（２２） 式求解矩

阵 Ｇｉ 和 Ｈｉ；
第 ５ 步 　 由（７） 式计算前馈补偿器增益矩阵

Ｋｍｉ ＝ Ｈｉ － ＫｉＧｉ。

３　 仿真校验

本文考虑目标卫星运行在地球同步轨道，其轨

道参数：轨道周期 Ｔ ＝ ８６ １６４ ｓ，轨道角速度 ω ＝
７．２９２ １×１０－５ ｒａｄ ／ ｓ，半径 Ｒ＝ ４．２２４ １×１０７ｍ。 接下来

考虑失效卫星的执行器发生跳变故障情形，假定执

行器出现以下 ３ 种故障模态：①ｆ１１ ＝ ｆ１２ ＝ ｆ１３ ＝ １，表示

卫星所有执行器工作正常；② ｆ２２ ＝ ０．８５，ｆ２１ ＝ ｆ２３ ＝ １，
表示卫星在 ｙ 方向上执行器部分失效，其他方向执

行器正常工作；③ｆ３３ ＝ ０．８５，ｆ３１ ＝ ｆ３２ ＝ １，表示卫星在 ｚ
方向上执行器部分失效，其他方向执行器正常工作。
则跳变输入矩阵 Ｂｉ 可以表示为

Ｂ１ ＝

０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

　 Ｂ２ ＝

０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０
１ ０ ０
０ ０．８５ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｂ３ ＝
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０．８５

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｔ

转移概率矩阵为

Λ ＝
－ ０．７ ０．４ ０．３
０．２ － ０．２ ０
０．２ ０．４ － ０．６

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

　 　 将失效卫星系统中存在的扰动 ｄ 模拟为白噪声

干扰，干扰矩阵取为

Ｍｉ ＝
１ ０ ０ １ ０ ０
０ １ ０ ０ １ ０
０ ０ １ ０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

， ｉ ＝ １，２，３

　 　 接下来选取卫星系统的初始状态值为 ｘ（０） ＝
［２２５　 ３１２　 － １４３　 ０　 ０　 ０］ Ｔ。 假定卫星的执行

器能提供的最大加速度为 ｕｍａｘ ＝ ３ ｍ ／ ｓ２。 参考模型

选取 Ａｍ ＝ ０３×３，Ｃｍ ＝ Ｉ３×３。 设置仿真时间 ８００ ｓ ，仿
真结果如下所示。

图 １ 是卫星系统的执行器随着时间发生跳变故

障的 ３ 种情形，卫星的执行器随着时间的变化，在 ３
个模态之间进行切换，执行器出现故障的情形具有

一定随机性。

图 １　 执行器的故障模态

图 ２　 卫星相对距离

图 ２ 和图 ３ 为跟踪卫星和目标卫星的相对位置

和相对速度曲线。 由图 ２ 和图 ３ 可知，跟踪卫星和

目标卫星相对距离和相对速度在大约前 ２００ ｓ 内均

大幅度减小。 由于初始时刻两卫星间的位置存在偏

差，因此卫星在前 ２００ ｓ 内以较大的速度进行轨道

机动，以消除偏差，随后以约 ０．１ ｍ ／ ｓ 的速度进行微

调，两卫星间相对位置也进一步减小。
图 ４ 为卫星所施加的控制信号，由于初始时刻

两星相对位置存在较大偏差，因此前 ２００ ｓ 内执行

机构施加的控制信号较大，随后卫星约以 ０．０１ ｍ ／ ｓ２

的控制信号继续向目标低速缓慢接近。 图 ４ 说明失

效卫星系统（１）和控制器（５）所组成的闭环控制系

统是随机稳定的。

·２６４·
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图 ５ 为位置跟踪误差，由图可知，卫星系统存在

白噪声干扰情形下，稳态跟踪误差大约为 ２ ｍ。 这

验证了本文所设计的模型参考跟踪控制器的有效

性。 即本文所设计的控制器能够使得失效卫星完成

对给定指令的跟踪。

图 ３　 卫星相对速度　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 控制信号　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 跟踪误差

４　 结　 论

本文讨论执行器故障情形的失效卫星轨迹跟踪

控制问题。 建立了含有跳变参数的卫星相对运动数

学模型，采用跳变系统随机稳定性的充要条件与模

型参考跟踪控制思想给出了在随机切换控制下的模

型参考跟踪控制器的存在条件，并利用 ＬＭＩ 方法和

矩阵方程理论提出了失效卫星控制器的设计算法。
所设计的控制器中包含自由参数矩阵，可以通过该

参数矩阵对控制器进行进一步优化。 数值仿真结果

表明在失效卫星系统存在白噪声干扰时，所设计的

控制器能够快速、准确地完成对给定指令的跟踪。
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