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Study on spacecraft formation capture control method based on disturbance observer
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Abstract

In the presence of compound disturbances, a multi-spacecraft cooperative collision avoidance capture control method based on disturbance observer was proposed, which can solve the problem of low speed rolling non-cooperative target close-range capture in space. Firstly, a relative motion model of attitude and orbit coupling is established. Secondly, the disturbance observer is used to estimate and cancel the compound disturbance in the capture process. At the same time, the hyperquadric surfaces are used to describe the shape of space non-cooperative targets and capture spacecraft to establish a composite artificial potential field, and a robust control law with collision avoidance function is also designed. Finally, the stability of the controlled system is proved by using Lyapunov function, and the collision avoidance performance of the system is analyzed. Numerical simulations are carried out to evaluate the effectiveness of the proposed control scheme.

摘要

在存在复合干扰的情况下，针对近距离低速翻滚空间非合作目标抓捕问题，提出了一种基于干扰观测器的多航天器协同避碰控制方法。建立了姿轨耦合的相对运动模型。利用干扰观测器对抓捕过程中的复合干扰进行估计并在控制律的设计中进行抵消。同时利用超二次曲面来描述空间非合作目标和抓捕航天器的外形，建立复合人工势场，并设计了具有避碰功能的鲁棒控制律。通过Lyapunov理论证明了该方法能够确保系统的闭环稳定性，并分析了系统的避碰性能。数值仿真结果验证了所提控制方案的有效性。

Key words: spacecraft formation / disturbance observer / cooperative collision avoidance control / non-cooperative target capture
关键字 : 航天器编队 / 干扰观测器 / 协同避碰控制 / 非合作目标抓捕


空间失效目标和空间碎片的增多, 导致地球卫星轨道资源日趋紧张, 面向低速翻滚的空间非合作目标的抓捕具有极大的研究价值和应用前景。由于非合作目标本身故障而丧失姿态轨道调整能力导致其不可控, 因此目标往往会因受到各种摄动和扰动影响而处于自由翻滚状态。由于传统的集成大型航天器系统体积大, 灵活性差、成本高, 在对空间低速翻滚的非合作目标进行抓捕时需要更大的安全冗余与更高精度的控制方法。与之相比, 采用小型航天器编队或集群协同抓捕非合作目标拥有更高的可靠性及灵活性, 已经引起了研究者的广泛关注1。由于近距离阶段相对运动姿轨耦合更加严重, 且非合作目标失控翻滚以及外部干扰的存在, 使得为航天器编队设计安全可靠的控制器变得十分困难。
到目前为止, 在多航天器的位置与姿态的协同控制方面已经有了大量的研究成果。文献[2]基于有向图设计了一种可消除多跳变时延影响的多航天器编队姿态跟踪控制律, 解决了在网络环境中的航天器编队在跳变时延条件下的姿态一致性问题。文献[3]在无角速度测量和饱和输入条件下, 针对航天器编队的姿态跟踪问题, 提出一种基于干扰观测器的终端滑模有限时间控制律。在姿态同步的基础上, 针对多航天器编队的重构与轨道保持问题, 文献[4]提出一种基于人工势场方法保持共面四边形的主从式航天器编队的编队保持方法, 实现小推力航天器的长周期轨道保持。文献[5]设计了主从式航天器的编队飞行轨道与构型, 研究了有限通信信息和变化通信拓扑条件下的航天器编队协同保持控制方法。然而, 上述文献没有考虑到实际任务中的安全避碰问题。
进一步, 考虑到工程中可能存在的空间障碍, 已经有多种避障方法被广泛研究, 如人工势场法6、模型预测控制7和最优控制方法8等。文献[9]研究了一种基于反步法的有限时间编队避障控制问题, 使编队可以沿着预定轨迹移动的同时避开障碍, 并最终重构为预定编队构型。文献[10]针对航天器编队中的故障容错、避障等问题, 提出一种将人工势场与自适应滑模控制律相结合的方法, 使得编队在实现目标追踪和构型保持的同时, 能够具备规避障碍物的能力。考虑到通信距离与碰撞规避约束, 文献[11]提出一种基于干扰观测器与人工势场方法相结合的航天器编队分布式协同控制方法, 保证编队航天器之间的队形保持。然而, 上述控制方法大部分考虑到编队系统内部避障, 但较少考虑航天器编队与目标的避障问题。
综上所述, 本文针对抓捕空间非合作目标的多航天器协同控制问题, 在考虑安全约束、推力约束以及终端状态编队构型约束的情况下, 提出了一种基于干扰观测器的协同避碰控制方法。本文的主要贡献如下:
1) 与文献[12]中用球体描述目标外形相比, 本文利用超二次曲面来描述目标和抓捕航天器的外形, 建立复合人工势场, 更加接近目标的几何形状, 从而实现避免碰撞的控制目标;
2) 考虑到抓捕过程中存在的外部干扰, 利用干扰观测器对复合干扰进行估计并在控制律的设计中进行抵消, 更加符合工程实际。
1 航天器相对运动模型及预备知识
1.1 坐标系建立
如图 1所示, 为了描述多航天器之间的相对运动关系, 定义如下坐标系:
1) 地心惯性坐标系Fi={Oi, xi, yi, zi}。坐标系的原点Oi固定于地球质心, Oixi轴指向春分点, Oizi轴指向南极点, Oiyi轴、Oixi轴与Oizi轴共同构成右手坐标系。
2) 抓捕航天器本体坐标系Fc={Oc, xc, yc, zc}。坐标系的原点Oc固定于抓捕航天器的质心, Ocxc轴指向抓捕航天器的对接轴, Ocyc轴, Oczc轴与抓捕者的其他2个转动惯量主轴对齐, 并且Ocyc轴, Oczc轴与Ocxc轴共同构成右手坐标系。
3) 目标航天器本体坐标系Ft={Ot, xt, yt, zt}。坐标系原点Ot固定于目标航天器的质心, Otxt轴指向目标航天器主对接轴的反方向, Otyt轴, Otzt轴与抓捕者的其他2个转动惯量主轴对齐, 并且Otyt轴, Otzt轴与Otxt轴共同构成右手坐标系。
	[image: thumbnail]	图1 坐标系定义示意图



1.2 基于修正罗德里格斯参数的相对姿态运动模型
基于修正罗德里格斯参数的相对姿态运动方程为13

式中

式中, σe, i∈R3为修正罗德里格斯参数, 表示抓捕航天器i相对于目标的姿态, 其中i=1, 2, 3;ωe, i∈R3表示抓捕航天器相对于目标的角速度, 其表达式为

对于任意的矢量x=[x1, x2, x3]T∈R3, S(x)∈R3×3表示一个3×3的反对称矩阵, 其表达式为

式中, ωc, i∈R3和ωt∈R3分别表示抓捕航天器和目标相对于地心惯性坐标系Fi的角速度; Rt, ic∈R3×3表示由目标本体系Ft到抓捕航天器本体系Fc的姿态旋转矩阵, 其表达式为

抓捕航天器相对于目标的相对姿态动力学方程为13

式中


式中：Jc∈R3×3表示抓捕航天器的惯量矩阵; τi∈R3和τd, i∈R3分别表示控制力矩和外界干扰力矩。
1.3 相对位置运动模型
抓捕航天器相对于目标的相对位置运动方程13为


式中：ve, i∈R3表示第i个抓捕航天器相对于目标的速度矢量在其本体系Fc中的投影; mc表示抓捕航天器的质量; fi∈R3和fd, i∈R3表示控制力和外界干扰力; nt, i∈R3的表达式为

式中：ρc, i∈R3表示第i个抓捕航天器相对于惯性系的位置矢量在其本体系Fc中的投影; ρt∈R3表示目标相对于惯性系的位置矢量在其本体系Ft中的投影; μ为地球引力常数; rt, i表示抓捕航天器i的期望抓捕位置; Cm, i∈R3×3的表达式为

1.4 引理与假设
为了方便后续控制律的设计, 本文结合实际工程情况引入以下假设和引理:
假设114   干扰力τ′d, i与干扰力矩f′d, i是有界的, 即[image: equation]和[image: equation]; 同时, 其一阶导数也是有界的, 即[image: equation]和[image: equation], 其中[image: equation], [image: equation], 和[image: equation]是4个未知的正实数。
引理114   对于反对称矩阵S(·), 有如下性质: 对于任意的列向量y=[y1, y2, y3]T∈R3, 有yTS(·)y=0。
引理2   本文中使用了激活函数tanh(·)及其导数cosh-2(·), 具有如下性质:
1) 对于激活函数tanh(·), 其是严格单调递增函数, 且其上下界分别为1和-1, 有‖tanh(·)‖≤1。
2) 对于函数cosh(·), 有‖cosh(·)‖≥1。对函数cosh-2(·), 有0≤‖cosh-2(·)‖≤1, 也就是说, 激活函数的导数同样是有界的。
1.5 人工势场设计
为了防止碰撞以及获得更大的安全接近区域, 本文利用超二次曲面来描述非合作目标和抓捕航天器的外形, 建立复合人工势场。首先, 本文用圆柱体约束来描述目标本体, 即

式中, [xe, i, ye, i, ze, i]T=Xe, i, Xe, i=rt, i+Rc, itρe, i表示第i个抓捕航天器与目标质心的相对位置在目标本体系Ft中的投影; l1-l3是正常数, 其值影响路径约束的尺寸; e1与e2的值影响圆柱体的外形。
其次针对抓捕航天器编队内部之间的避碰问题, 将其描述为球形障碍, 即

式中：Xi, j=[xi, j, yi, j, zi, j]T=Xc, i-Xc, j, i=1, 2, 3, j=1, 2, 3且i≠j, 表示抓捕航天器i和j之间的距离; l4与r1是正常数, 其值影响球形路径约束的半径。
则势函数可以表示为

注1   本文介绍的基于超二次曲面描述航天器外形的方法相比于传统的球体或是椭球体能够更为准确地描述目标的外形, 为抓捕者提供更大的安全接近区域。如(13)式所述的超二次曲面, 通过调节外形参数可以用于描述各种复杂外形的航天器。如: 当e1«1, e2«1时, 可描述长方体外形; 当e1=1, e2=1时, 超二次曲面可描述椭球体外形; 当e1«1, e2=1时, 可描述圆柱体外形。
注2   所设计的势函数(15)式, 当抓捕者的位置位于路径约束外部时, 有h>0;仅当抓捕者位于路径约束的表面时有h=0;当抓捕者位于路径约束的内部时有h < 0。由此可知, 势函数κ在抓捕者由势场外部逐步向势场表面趋近的过程中会趋于无穷大, 使抓捕者不能再向势场表面靠近, 即抓捕航天器不会与目标发生碰撞。
2 基于干扰观测器的控制器设计
2.1 相对姿态控制律设计
定义如下辅助量

式中, k1, i为正常数。
则S1, i的导数为

(17) 式可以写为如下形式

设复合干扰力矩

设计如下非线性干扰观测器

式中, [image: equation]。
设干扰观测器的估计值[image: equation]的估计误差为[image: equation][image: equation], 则误差的导数可以表示为

将(20)式代入(21)式, 则有

进一步, 设计如下姿态控制律

式中, kw, i是常数, 且有[image: equation]。
定理1   针对航天器姿态闭环系统(1)式和(6)式, 在复合干扰力矩作用下, 以假设1为条件, 所设计的姿态控制器律(23)式可以使相对姿态实现有界稳定, 且干扰观测器(20)式可以有效估计干扰力矩。
证明   选择Lyapunov函数

其一阶导数可以写为

将控制力(23)式代入上式, 可得

根据杨氏不等式13, 有

将(27)式代入(26)式, 可得


设[image: equation], [image: equation]。
则(28)式可简化为

对(29)式两侧同时积分, 可得

由(30)式可知, S1, i和观测器误差[image: equation]分别收敛到以下区域

由此说明, S1, i与观测器的观测误差[image: equation]都是有界的。下面将对相对姿态σe, i的稳定性进行证明。
证明:
在S1, i≤ΔS1, i时, 选择如下Lyapunov函数

则其导数可以写为

将(1)式代入(33)式, 则有


由此可见, 相对姿态角σe, i有界, 且最终收敛到以下区域

由此, 姿态闭环系统的收敛性得证, 即定理1得证。
2.2 相对位置控制律设计
定义如下辅助量

式中, ve, i=[ve1, i, ve2, i, ve3, i]T∈R3, k2, i, k3, i, k4, i为正常数, 且

则S2, i的导数为

式中

(37) 式可以写为如下形式

设复合干扰力

设计如下干扰观测器

式中，[image: equation][image: equation]。
设干扰观测器的估计值[image: equation]的估计误差为[image: equation][image: equation], 其估计误差的导数可以表示为

将(40)式代入(41)式, 则有

设计如下位置控制律

式中, kv, i是常数, 且有[image: equation]。
定理2   针对航天器位置闭环系统(9)式和(10)式, 考虑了复合干扰力影响的情况下, 以假设1为条件, 所设计的相对位置控制律(43)式可以使抓捕者与目标的相对位置最终实现有界稳定, 并避免与目标及抓捕者编队内部发生碰撞。同时干扰观测器(40)式可以有效估计复合干扰。
证明选择如下Lyapunov函数

其一阶导数可以写为

将控制力(43)式代入(45)式, 得到

根据杨氏不等式13

将(47)式代入(46)式, 则有

设[image: equation]。
则(48)式可简化为

将(44)式代入(49)式, 可得

对(50)式两侧同时积分, 可得

因此, S2, i和观测器误差[image: equation]分别收敛到以下区域

综上, 可知S2, i和观测器误差[image: equation]是有界收敛的, 并能收敛到零附近的有界区域内。
由(52)式可知, 在多航天器运动过程中, S2, i是始终有界的, 另外, 根据引理2可知, 显然k2, itanh(k3, ive, i)(j=1, 2, 3)是有界的, 同时结合(36)式可得κiρe, i是有界的。根据势函数(15)式的设计以及注2, 只有航天器在与目标发生碰撞时才会有κi趋近于无穷, 因此根据κiρe, i有界, 可以得知κi是始终有界的, 即在整个任务过程中κi不会趋近于无穷。因此, 抓捕者没有违反路径约束, 即没有发生碰撞。
下面, 将对相对位置ρe, i的有界性进行证明。
证明:
当S2, i收敛至0时, 有

选取如下Lyapunov函数

则, V4, i的导数为

根据引理1和(53)式, (55)式可以化简为

根据引理2, 有tanh(k3, ive, i)≤k3, ive, i, 则(56)式可以写为

由此可见, 当S2, i收敛至0时, ρe, i是渐进收敛的。
设存在常数|W|≤ΔS2, i使得

则根据(52)式、(57)式和(58)式, 可得ρe, i将收敛至以下区域

综上所述, 定理2得证。
3 仿真验证
为验证所设计的航天器编队抓捕避碰控制方法有效性, 本文设计了仿真验证试验, 仿真对象为3个编队飞行的航天器。
假设目标为低速翻滚的失效航天器, 其轨道六要素与初始参数如表 1所示, 初始姿态与角速度为σt(0)=[0, 0, 0]T, ωt(0)=[0.02, 0.05, -0.02]TTrad/s抓捕航天器的初始相对状态如表 2所示, 控制参数选取如表 3所示; 抓捕航天器干扰观测器初值分别为[image: equation][image: equation]。控制力与控制力矩的饱和上界分别为5 N与1 Nm。目标与抓捕航天器的转动惯量分别设为

外界干扰力矩和干扰力分别设为

仿真时描述路径约束的尺寸与外形参数设定为l1=3, l2=3, l3=6, l4=1, e1=0.1, e2=1, r1=0.5, 仿真结果如图 2~9所示。其中图 2~5给出了3个抓捕航天器相对运动状态变化曲线, 由其可见, 本文所提出的控制策略可以使3个抓捕航天器的相对位置与相对速度在60 s内收敛, 相对姿态与相对角速度在70 s内收敛。
图 6展示了相对姿态与相对位置干扰观测器的观测误差, 从图中可以看出, 观测误差在20 s内收敛至零附近的极小区域, 在存在白噪声干扰的情况下也能够估计复合扰动的真值。
图 7展示了3个抓捕航天器的控制力与力矩变化曲线。可以看出, 抓捕者的输出力与力矩始终没有超过饱和上界, 但是由于时变干扰力的存在, 控制力与力矩最终并未收敛至零, 而且由于避障的需求, 导致控制力在收敛过程中出现部分震荡现象。图 8和图 9展示了抓捕者编队内路径约束hi, j函数以及抓捕者与目标之间的路径约束hit函数变化曲线。从图中可以看出, h始终保持大于零, 说明航天器运动过程中没有碰撞发生。
表1 
目标航天器初始参数

表2 
抓捕航天器初始相对状态

表3 
控制器仿真参数

	[image: thumbnail]	图2 抓捕航天器编队相对位置变化曲线
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4 结论
本文针对近距离低速翻滚空间非合作目标抓捕问题, 提出了一种基于干扰观测器的多航天器协同避碰抓捕控制方法。首先, 针对抓捕任务的安全性问题, 提出一种基于超二次曲面的人工势场, 其优势在于, 超二次曲面可以根据不同的参数选取描述各种尺寸及形状的路径约束, 将其用于描述多个抓捕者与目标之间的路径约束以及抓捕者内部的路径约束可以提高抓捕者的可接近范围。其次针对任务中可能出现的复合干扰问题, 设计了用于估计外界扰动的非线性干扰观测器, 并在控制律中对复合干扰进行抵消。之后设计了鲁棒控制律, 并在Lyapunov定义下证明了在该控制律作用下系统的稳定性与收敛性, 以及任务过程中航天器编队对于障碍规避的有效性。数值仿真结果说明了本文所提方法的有效性与正确性。
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      目标航天器初始参数

      
        


	参数
	取值





	半长轴/km
	7 830



	偏心率
	0.13



	轨道倾角/(°)
	30



	升交点赤经/(°)
	0



	近地点幅角/(°)
	0



	真近点角/(°)
	0
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      抓捕航天器初始相对状态

      
        


	初始参数
	取值





	质量mc/kg
	20



	Xe, 1/m
	[-30, 10, -15]T



	ve, 1/(m·s-1)
	[1, 1, 0.5]T



	σe, 1
	[0.3, 0.05, -0.2]T



	ωe, 1/(rad·s-1)
	[0.02, -0.1, 0.2]T



	Xe, 2/m
	[-30, 9, -13]T



	ve, 2/(m·s-1)
	[1, 0.5, 0]T



	σe, 2
	[0.2, 0.05, -0.1]T



	ωe, 2/(rad·s-1)
	[0.02, -0.1, 0.2]T



	Xe, 3/m
	[-30, 11-13]T



	ve, 3/(m·s-1)
	[1, 0.5, 0]T



	σe, 3
	[0.2, 0.05, -0.2]T



	ωe, 3/(rad·s-1)
	[0.02, -0.1, 0.2]T



	rt, 1/m
	[0, -3.5, 0]T



	rt, 2/m
	[0, 3.5, 0]T



	rt, 3/m
	[0, 0, -3.5]T
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      控制器仿真参数

      
        


	控制参数
	取值





	ks, i
	3



	kp, i
	1.1



	kw, i
	2



	kv, i
	3



	k1, i
	4



	k2, i
	8



	k3, i
	0.5



	k4, i
	5
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