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Abstract: A novel  non-contact  spacecraft  architecture  with  the
extended  stochastic  state  observer  for  disturbance  rejection
control  of  the  gravity  satellite  is  proposed.  First,  the  precise  li-
near  driving non-contact  voice-coil  actuators are used to sepa-
rate  the whole  spacecraft  into  the non-contact  payload module
and the service module, and to build an ideal  loop with precise
dynamics  for  disturbance  rejection  control  of  the  payload  mo-
dule.  Second,  an  extended  stochastic  state  observer  is  enve-
loped  to  construct  the  overall  nonlinear  external  terms  and  the
internal coupled terms of the payload module, enabling the con-
troller design of the payload module turned into the linear form with
simple  bandwidth-parameterization  tuning  in  the  frequency  do-
main.  As  a  result,  the  disturbance  rejection  control  of  the  pay-
load  module  can  be  explicitly  achieved  in  a  timely  manner
without complicated tuning in actual implementation. Finally, an
extensive numerical simulation is conducted to validate the fea-
sibility and effectiveness of the proposed approach.

Keywords: non-contact  spacecraft  architecture,  extended  sto-
chastic  state  observer,  disturbance  rejection  control,  non-con-
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1. Introduction
The ultra-sensitive electrostatic accelerometer (UEA) has
been  deeply  linked  to  the  gravity  missions  [1].  In  each
UEA configuration, an internal free-falling proof-mass is
electro-statically suspended at the center of mass (COM)
of the gravity satellite by means of voltages applied to the
electrodes around the vacuum chamber to measure the re-
sidual  non-gravitational  acceleration.  Therefore,  the  glo-
bal, regular and uniform gravity fields of the Earth, such

as gravitational coefficients and geoid heights can be re-
covered [2].
There are mainly two alternative concepts proposed to

recover  the  gravity  field  in  actual  application.  The  first
concept  is  the  gravitational  gradient  mode,  in  which  the
gradient tensor is used to elucidate the effect of the small-
scale feature of the steady gravity field based on the clas-
sical differential approach. The satellite-to-satellite track-
ing  mode  has  been  proposed  as  the  second  mode.  The
time-varying gravity field can be retrieved from the form-
ation  fluctuation  of  the  range  and  the  non-gravitational
acceleration.  The  gravitational  gradient  mode  and  the
satellite-to-satellite  tracking  mode  are  irreplaceable  and
complementary  for  each  other,  which  can  be  fused  to-
gether to recover the high-quality gravity field [3,4].
Since  the  dynamic  range  of  the  UEA is  related  to  the

resolution of the gravity field, the all-propulsion disturb-
ance rejection control has been proposed to ensure the ob-
servation accuracy of the UEA by micro-thrusters in pre-
vious researches. Therefore, two control issues have to be
considered.  First,  the  controller  should  be  carefully  de-
signed in the frequency domain compatible with the reso-
lution of the gravity field. Second, the controller must be
robust  against  the  thruster-to-spacecraft  dynamic  uncer-
tainties aggravated by micro-thrusters [5−8].
An effective frequency domain approach with transfer

function  analysis  based  on  the  proportional  derivative
control algorithm has been proposed to yield reliable per-
formance due to its simplicity [9]. However, the satisfac-
tory performance cannot  be  obtained due to  the  inaccur-
ate expression of the uncertainties. Modern control theo-
ries,  such as  the H∞   technique and the  quantitative  feed-
back theory have been proposed for robust stability in the
frequency  domain  with  unstructured  uncertainties.  The
non-smooth optimization based on the H∞ technique gua-
rantees the structured parametric controller tuning for dis-
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turbance  rejection  control  through  designing  the  fre-
quency  domain  loop  shape  [10].  The  quantitative  feed-
back theory provides an intuitive tuning approach to trade
off  the  control  performance  and  the  spectral  densities
constraints  of  the  uncertainties  through  balancing  the
available  design  margins  among  different  specifications
[11].  However,  it  is  hard to  apply in  application directly
due to its complex computation process. Disturbance-ob-
server  based  control  becomes  quite  attractive  due  to  its
uniqueness in concept, simplicity and superiority in actual
implementation [12,13]. The intuitive idea of the disturb-
ance-observer based control is to estimate the internal and
external  disturbance  from  observable  variables.  There-
fore,  the  predictive  disturbance  in  the  frequency  domain
can be gradually rejected [14−18].  Nevertheless,  advant-
ages  of  the  controllers  cannot  be  exploited  optimally  if
the disturbance-observer based control is applied directly
because the target design of the spectral characteristics of
the neglected thruster-to-spacecraft dynamics is lacked.
A  novel  non-contact  spacecraft  (NCS)  architecture

which is separated into the payload module (PM) and the
service  module  (SM)  within  an  air-gap  of  several  centi-
meters  relies  upon  the  non-contact  voice-coil  actuator
(NCVCA) is  proposed  to  improve  the  disturbance  rejec-
tion  control  performance  for  the  gravity  mission  in  this
paper.  The  NCVCA adopted  here  is  a  linear  motor  with
precise  electrical  driving.  Therefore,  it  can  be  used  to
provide  precise  accuracy,  fast  response  and  broaden
bandwidth  force  for  disturbance  rejection  control  of  the

PM  compared  with  the  micro-thruster  adopted  in  previ-
ous  researches  [19].  Meanwhile,  the  SM  only  needs  to
track the PM roughly to avoid collision within the air-gap
through a series of low thrusters. Apparently, this kind of
architecture  brings  a  great  advantage  for  disturbance-
observer  based  control  of  the  PM  since  the  precise  dy-
namics  and  accurate  driving  are  ensured  through  repla-
cing the micro-thruster with the NCVCA.
The rest of this paper is organized as follows. The NCS

architecture and the control hierarchical control architec-
ture  are  given  in  Section  2.  Next,  Section  3  details  the
whole  dynamics  modeling  and  the  controller  design  of
the subject NCS. Section 4 details the numerical simula-
tion to demonstrate the feasibility and effectiveness of the
proposed  approach.  Finally,  Section  5  concludes  the  pa-
per. 

2. NCS architecture
 

2.1    Structure design

The first concept of the NCS can be dated back to Nelson’s
disturbance-free  payload  [20],  which  has  been  verified
successfully  to  achieve  perfect  vibration  isolation.  The
key instrument  is  the NCVCA which is  used to  separate
the whole spacecraft into two non-contact modules and to
provide active control input [21,22].
Inspired  by  the  concept  of  the  disturbance-free  pay-

load, the NCS structure as shown in Fig.1 is proposed to
be applied in the gravity mission to improve the disturb-
ance rejection control performance in this paper.
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Fig. 1    Structure of the subject NCS
 

To  satisfy  the  requirement  of  the  gravity  mission,  the
disturbance  rejection  control  should  be  compatible  with
the  resolution  of  the  gravity  field  recovery.  It  is  parti-
tioned into the low-frequency band ξ0={f<f1=5 mHz}, the
mid-frequency band ξ1={f1≤f<f2=100 mHz}, the high-fre-

quency band ξ2={f2≤f<fmax=5 Hz},  in  which the  mid-fre-
quency  band  is  compatible  with  the  resolution  of  the
gravity  field  and  fmax  denotes  the  Nyquist  frequency  in
this  paper  [8].  Meanwhile,  in  order  to  improve  the  dis-
turbance  rejection  control  performance,  the  PM  dyna-
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mics  of  the  subject  NCS  should  be  designed  as  static.
Therefore,  the  quiet  devices  such  as  the  UEA,  the  star
tracker  and  the  global  positioning  system  (GPS)  are
equipped  within  the  PM.  Apparently,  the  NCVCA  and
the PM constitute an ideal feedback loop with precise dy-
namics  by  this  kind  of  design  compared  with  the  tradi-
tional design by the micro-thruster.
With  the  continuous  development  of  the  research,  the

intensity of the permanent magnet of the NCVCA within
an  air-gap  of  several  centimeters  can  be  processed  as  a
homogeneous  field,  suggesting  that  the  commanded  in-
put with fast response and broad bandwidth can be actu-
ated while the accuracy is the same as the micro-thruster
due to its precise linear driving current. According to the
experimental  tests  in  our  laboratory,  the  noise  spectral
density of the NCVCA St0 can be achieved as 2 μN/Hz

1/2.
The  evaluated  equation  of  the  NCVCA is  shown as  fol-
lows [23]:

S 2
t ( f ) =

( fl

f

)2

+1
S 2

t0 (1)

where  St( f )  denotes  the  mininal  noise  spectral  density
across the mid-frequency band ξ2, and fl≤fmax is within the
mid-frequency band ξ2.
This  result  is  sufficient  enough  to  obtain  a  good  per-

formance  for  disturbance  rejection  control  of  the  PM
compared with the micro thruster equipped in the gravity
field and steady-state ocean circulation explorer (GOCE)
and the next generation gravity mission [24]. 

2.2    Frame definition and control system
configuration

In  order  to  discuss  the  behavior  of  the  subject  NCS,  the
J2000.0  equatorial  frame is  defined  as  the  inertial  frame
(IF).  The  tracking  coordinate  system  of  the  disturbance
rejection  control  is  a  Cartesian  right-handed  frame fixed
to the local orbit frame (LORF) of the PM, in which the
origin  is  fixed  at  the  mass  center  of  the  PM.  The  body
frame (BF) of the PM and the BF of the BM are defined
as  the  Cartesian  right-handed  frames  fixed  to  the  mass
distribution and geometry, respectively.
The UEA, the star tracker and the GPS equipped with-

in the PM are used to  provide attitude pointing observa-
tions  for  disturbance rejection control  of  the  PM. Mean-
while, in order to provide precise input for disturbance re-
jection  control  of  the  PM  in  six  degrees  of  freedom,  a
symmetrical  configuration  with  the  eight  NCVCAs  as
shown  in  Fig.  2  is  designed  carefully  to  guarantee  both
accuracy and redundancy. Therefore, the minimum norm
solution can be hired to allocate each NCVCA to provide
precise input, which has been proven as the globally op-
timal solution [25].
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Fig. 2    Symmetrical configuration with eight NCVCAs
 
This  kind  of  symmetrical  configuration  also  brings

convenience for the relative observation between the PM
and the SM. Since the relative position detectors like the
laser  interferometers  can  be  equipped  with  the  eight
NCVCAs,  the  relative  position  and  attitude  observations
can thus be obtained as follows according to the geome-
tric definition.
Defining the relative position observation and the rela-

tive attitude observation between the SM and the PM as
rsp_obs  =  [rsp_obsx  rsp_obsy  rsp_obsz]

T,  θsp_obs  =  [θsp_obsx  θsp_obsy
θsp_obsz]

T. Then each position detector can be written as

A1 = rsp_obsz+
1
2

L1θsp_obsx−
1
2

L3θsp_obsy, (2)

A2 = rsp_obsz+
1
2

L1θsp_obsx+
1
2

L3θsp_obsy, (3)

A3 = rsp_obsz−
1
2

L1θsp_obsx+
1
2

L3θsp_obsy, (4)

A4 = rsp_obsz−
1
2

L1θsp_obsx−
1
2

L3θsp_obsy, (5)

B1 = rsp_obsy+
1
2

L3θsp_obsz, (6)

B2 = rsp_obsx −
1
2

L1θsp_obsz, (7)

B3 = rsp_obsy−
1
2

L3θsp_obsz, (8)

B4 = rsp_obsx+
1
2

L1θsp_obsz, (9)

where A1, A2, A3, A4, B1, B2, B3, B4 denote the observable
distances of each splitting permanent magnet and current,
respectively; L1 and L3 denote the fixed dimension along
pitch and yaw axes which can be precisely calibrated, re-
spectively.
Therefore,  the  relative  position  and  attitude  observa-

tions  for  collaborative  control  of  the  SM  relative  to  the
PM can be yielded:
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θsp_obs=



A1+A2−A3−A4

2L1

A2+A3−A1−A4

2L3

B1+B4−B2−B3

2L3


, (10)

rsp_obs=



B2+B4

2
B1+B3

2
A1+A2+A3+A4

4


. (11)

Since  the  requirement  of  the  collaborative  control  of
the SM is not as strict as the PM, the relative velocity and
angular rate observations can be obtained from the differ-
ential observations of the relative position and attitude.
Finally,  in  order  to  avoid the issues due to cables,  the

wireless  technologies  which  has  been  proven  to  be  fea-
sible during the in-flight phase in recent years are adopted
to provide information communication and power supply
between the PM and the SM. 

2.3    Hierarchical control architecture

The  NCVCA  and  the  PM  constitute  an  ideal  feedback
loop  with  precise  dynamics  through  non-contact  design.
Therefore, the total disturbance acting on the PM is com-
prised  of  the  nonlinear  external  terms  and  the  internal
coupled  terms.  Theoretically,  it  can  be  expressed  as  a
nonlinear  function  of  the  orbit  and  attitude  motion  ac-

cording  to  the  previous  researches  on  the  experimental
data about the disturbance spectral densities from the di-
rect current (DC) to the Nyquist frequency at the low-or-
bit  altitude  [26].  Nevertheless,  the  controller  would  suf-
fer the problem with high gain and multi-parameters tun-
ing if the nonlinear extended state observer is applied dir-
ectly to estimate the disturbance.
Inspired  by  the  linear  signal  process  approach  of  the

second-order stochastic dynamics, since it can be used to
model a very wide range of signals,  an extended stocha-
stic  state  observer-based  control  is  proposed  for  disturb-
ance  rejection  control  of  the  PM.  This  kind  of  design
brings  great  convenience  for  controller  design,  suggest-
ing  that  the  nonlinear  external  terms  and  the  internal
coupled  terms  can  be  transferred  into  a  linear  form
through  defining  them  as  an  extended  stochastic  state.
Therefore, the mature theory of the linear disturbance-ob-
server  based  control  with  bandwidth-parameterization  in
the frequency domain can be applied simply. As a result,
the disturbance rejection control of the PM can be expli-
citly  achieved  in  a  timely  manner  without  complicated
tuning in actual implementation.
Meanwhile,  it  can be  seen easily  that  the  SM adopted

here is used to provide support for the PM, the control re-
quirement of the SM is only needed to avoid collision by
tracking  the  PM  within  the  air-gap  of  the  NCVCA.
Therefore,  the  proportion  and  differentiation  (PD)  con-
trol  law with feedback linearity correction by a series of
low thrusters is considered in this paper.
As stated above, the hierarchical control architecture of

the subject NCS can be detailed in Fig. 3.
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Fig. 3    Hierarchical control architecture of the NCS
 
 

3. Controller design
As stated in the above-mentioned section, the whole con-
trol  of  the  subject  NCS  is  comprised  of  the  precise  dis-
turbance  rejection  control  of  the  PM and the  coarse  col-
laboration  of  the  SM.  Therefore,  the  extended  stocha-

stic observer based control for the PM consisting of con-
trollable dynamics, extended observer design, control law
and  closed-loop  analysis  is  descripted  in  detail  at  first.
Then the collaborative control for the SM with PD-based
feedback linearity correction is introduced.
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3.1    Extended stochastic state observer based
control for PM

Defining the position and the velocity of the PM in the IF
as  rp  and  vp  respectively,  the  inertial  COM equations  of
the PM can be expressed as

ṙp=vp, (12)

v̇p = gp+Cpiarp, (13)

arp = fdp+
1

mp
Fcp, (14)

where  gp  denotes  the  gravitational  acceleration,  Cpi  de-
notes the rotation matrix of the BF of the PM relative to
the IF, arp denotes the residual non-gravitational accelera-
tion,  fdp  denotes  the  environment  acceleration  acting  on
the PM, mp denotes the mass of  the PM and Fcp denotes
the drag free control force.
Defining the Euler angle and the angular rate of the BF

of the PM relative to the LORF of the PM as θpo and ωpo

respectively, the attitude equations of the PM can be ex-
pressed as

θ̇po=ωpo, (15)

J pω̇po = Tdp+Tcp, (16)

Tdp = τdp−
(
ωpo+CT

poωoi

)
×

(
J p

(
ωpo+CT

poωoi

))
+

J pωpo×
(
CT

poωoi

)
− J pCT

poω̇oi, (17)

where  Jp  denotes  the  inertial  matrix  of  the  PM, Tcp  de-
notes the attitude control torque, Tdp denotes the disturb-
ance  torque  acting  on  the  PM,  τdp  denotes  the  environ-
ment torque, Cpo denotes the rotation matrix of the BF of
the  PM  relative  to  the  LORF  of  the  PM,  ×  denotes  the
difference  multiplication  operactor,  and ωoi  denotes  the
angular rate of the LORF of the PM relative to the IF.
Since the requirement of the disturbance rejection con-

trol is to ensure the orbit of the PM aligned with an ideal
Kepler orbit and the BF of the PM aligned with the LORF
of  the  PM,  the  following  zero-tracking  performance
should be achieved: 

arp→ 0

θpo→ 0

ωpo→ 0

. (18)

Defining  the  state  variation  as  Xpk=[ark  θpok  ωpok]
T

(k=roll,  pitch,  yaw),  the  discrete  form  of  the  generic
single-axis controllable dynamics of the PM can be writ-
ten as follows according to the inertial COM and attitude
equations of the PM according to (12)−(17).

Xpk (i+1) = Apk Xpk (i)+Bpkupk (i)+Epk dpk (i) (19)

where

Apk =


0 0 0

0 1 T s

0 0 1

 , (20)

Bpk =


m−1

p 0

0 0

0 T sJ−1
pk

 , (21)

Ep =


1 0

0 0

0 T sJ−1
pk

 , (22)

upk (i) =

 Fcpk (i)

Tcpk (i)

 , (23)

dpk (i) =

 fdpk (i)

Tdpk (i)

 , (24)

where Ts denotes the designed time step.
Since  the  commanded  force  can  be  actuated  precisely

by the NCVCA, the main problem is to estimate the total
disturbance  acting  on  the  PM  according  to  (19).  In  this
paper, a linear extended state observer driven by bounded
second-order stochastic dynamics is used to construct the
overall  explicit  model.  Therefore,  the  extended  state
equations  of  the  total  disturbance  acting  on  the  PM can
be written as

Xdk (i+1) = Adk Xdk (i)+ Awkwdk (i) , (25)

dpk (i) = Edk Xdk (i)+Ewkwdk (i) , (26)

where Xdk  denotes  the  extended  state  variation  sized  as
4×1, wdk denotes the driving noise sized as 7×1, where no
causal  relation  exists,  the  notations  in  the  above-men-
tioned equations are given as follows:

Adk =


1 T s 0 0

0 1 0 0

0 0 1 T s

0 0 0 1


, (27)

Awk =


0 T s 0 0 0 0 0

0 0 T s 0 0 0 0

0 0 0 0 0 T s 0

0 0 0 0 0 0 T s


, (28)

Edk =

 1 0 0 0

0 0 1 0

 , (29)
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Ewk =

 1 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 1 0 0

 . (30)

Substituting  (25)  and  (26)  into  the  controllable  dyna-
mics of the PM and combining the observation equation,
the entire disturbance rejection control model can thus be
obtained as Xpk

Xdk

 (i+1) = Atk

 Xpk

Xdk

 (i)+Btkupk (i)+Gtkwdk (i)

(31)

yk (i) = Ctk

 Xpk

Xdk

 (i)+ vk (i) (32)

where

Atk =

 Apk Aek

04×3 Adk


7×7

, (33)

Btk =

 Bpk

04×2


7×2

, (34)

Gtk =

 Gwk

Awk


7×7

, (35)

Ctk =
[

I2×2 02×5

]
2×7
, (36)

Aek =


1 0 0 0

0 0 0 0

0 0 J−1
pk T s 0

 , (37)

Gwk =


1 0 0 0 0 0 0

0 0 0 T s 0 0 0

0 0 0 0 J−1
pk T s 0 0

 , (38)

where yk denotes the observation of the state variation and
vk denotes the observation error.
It can be easily found that the propagation of the state

variation is  driven by the driving noise wdk of  the exten-
ded state  equations.  Therefore,  the  entire  disturbance  re-
jection  control  converts  into  a  linear  state  observer
through  solving  the  simple  constraint  of  the  noise  esti-
mator in real-time. Apparently,  the only way is to corre-
late the driving noise wdk to the error ek = yk−Xpk. The suf-
ficient  and  necessary  condition  for  guaranteeing  a
bounded error is to construct a static noise estimator gain
through linear time-invariant correlation as follows: wdk (i) = Lk (i) ẽk (i)

ẽk (i) = yk (i)− ỹk (i)
(39)

where Lk(i) = [l1 l2 l3 l4 l5 l6 l7]
T denotes the noise estima-

tor gain.

Substituting (39) into (31) yields[
X̃pk

X̃dk

]
(i+1) = (Atk −Gtk Lk (i)Ctk)

[
X̃pk

X̃dk

]
(i)+

Btkupk (i)+Gtk Lk (i) yk (i) . (40)

Obviously, according to (31), the transfer function can
be expressed as

G1 =
l1s2+ l2s+ l3

s3+ l1s2+ l2s+ l3
, (41)

G2 =
l4s3+ l5s2+ l6s+ l7

s4+ l4s3+ l5s2+ l6s+ l7
, (42)

G3 =
l5s3+ l6s2+ l7s

s4+ l4s3+ l5s2+ l6s+ l7
. (43)

Therefore,  the  noise  estimator  gain  can be determined
as follows through bandwidth-parameterization in the fre-
quency domain. 

l1 = 3ω0

l2 = 3ω2
0

l3 = ω
3
0

(44)



l4 = 4ω0

l5 = 4ω2
0

l6 = 4ω3
0

l7 = ω
4
0

(45)

where ω0 denotes the observer bandwidth.
Since  the  noise  estimator  gain  can  be  tuned  properly

through assigning the closed-loop eigenvalues in the fre-
quency domain as  shown above,  the control  law compa-
tible  with  the  resolution  of  the  gravity  field  can  thus  be
given by

Btkupk =


−X̃dk (1)

0

−k1X̃pk (2)− k2X̃pk (3)− X̃dk (3)

04×1


(46)

where k1 and k2 denote the PD coefficients, which can be
designed as 

k1 = ω
2
c

k2 = 2ωc

ωc = Vaω0

(47)

where ωc denotes  the  closed-loop bandwidth  of  the  con-
troller, Va is a constant, and Va∈[0.1, 0.2].
Apparently,  it  can be seen that  the uncertainties  terms

within Btkupk  according  to  (46)  would  affect  the  control
accuracy even if  the above-mentioned algorithm is  exer-
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ted  for  the  previous  all-propulsion  disturbance  rejection
control.  Since the NCVCA is  used in  an ideal  loop with
precise  dynamics  of  the  PM and  to  provide  a  high-qua-
lity  actuation  for  the  disturbance  rejection  control  of  the
PM,  thus  compared  with  the  previous  all-propulsion  ap-
proach,  a  better  performance  can  be  guaranteed  through
simple bandwidth-parameterization as stated above.
As stated above, the extended stochastic state observer

according  to  (40)  plays  an  important  role  on  the  closed-
loop disturbance rejection control. Since the driving noise
is assumed to be independent with the state variation, the
input-output closed-loop transfer matrix M and the sensi-
tivity matrix S can be expressed as

M = (zI− (Atk −Gtk Lk (z)Ctk))
−1Gtk, (48)

S =
(
I+ (zI− (Atk −Gtk Lk (z)Ctk))

−1L (z)Ctk

)−1
, (49)

where z denotes z transformation.
According to the small gain theorem, the following in-

equalities can be guaranteed apparently through the above-
mentioned  bandwidth-parameterization  with  reasonable
eigenvalues  tuning  in  the  frequency  domain.  Therefore,
the closed-loop stability can be ensured.

max
| f |< fmax

|S ( j f ) M ( j f )| < 1 (50)
 

3.2    Collaborative control for SM

Since the  requirement  of  the  collaborative  control  of  the
SM is to track the PM within the air-gap of the NCVCA
roughly, the control scheme is to ensure the BF of the SM
aligned  with  the  BF  of  the  PM  for  avoiding  collision
through a series of lower thrusters.
Defining the relative position and the velocity between

the PM and the SM as rsp and vsp respectively, the transla-
tional equations of the SM relative to the PM can be ex-
pressed as

ṙsp = vsp (51)

v̇sp =
1

ms
Fcs+CT

si fggi+ fds−CT
si

(
1

ms
CT

sp+
1

mp
Cpi

)
Fcp−

CT
siCpi fdp−2ωsi× vsp− ω̇si× rsp−ωsi×

(
ωsi× rsp

)
(52)

where ms denotes the mass of the SM, Fcs denotes the col-
laborative control force, Csi denotes the rotation matrix of
the BF of the SM relative to the IF, fggi denotes the acce-
leration induced by gravitational gradient in the IF, fds de-
notes the environment acceleration acting on the SM, Csp

denotes  the rotation matrix of  the BF of  the SM relative
to the BF of the PM, and ωsi denotes the angular rate of
the SM relative to the IF.

Meanwhile, defining the relative attitude and the angu-
lar rate of the SM relative to the PM as θsp and ωsp, the ro-
tational equations of the SM can be expressed as

θ̇sp=ωsp, (53)

ω̇sp = J−1
s [Tcs+τds−ωsi× (J sωsi)]+ωsp×

(
CT

spωpi

)
−

CT
sp J−1

p

(
Tcp+τdp−ωpi×

(
J pωpi

))
, (54)

where Js denotes the inertial matrix of the SM, Tcs and τds
denote  the  collaborative  control  torque  and  the  environ-
ment torque acting on the SM, respectively.
The notation of ωsi is given as follows:

ωsi = ωsp+CT
sp

(
ωpo+CT

poωoi

)
. (55)

Since the requirement of the collaborative of the SM is
not as strict as the PM, a PD-based feedback linearity cor-
rection is considered as follows:

1
ms

Fcs = −Ktr rsp−Ktvvsp−∆tr, (56)

∆tr = CT
si fggi+ fds−CT

si

(
1

ms
CT

sp+
1

mp
Cpi

)
Fcp−

CT
siCpi fdp−2ωsi× vsp− ω̇si× rsp−

ωsi×
(
ωsi× rsp

)
, (57)

J−1
s Tcs = −Kraθsp−Krrωsp−∆ro, (58)

∆ϑ = J−1
s (τds−ωsi× (J sωsi))+ωsp×

(
CT

spωpi

)
−

CT
sp J−1

p

(
Tcp+τdp−ωpi×

(
J pωpi

))
, (59)

where Ktr and Ktv denote the PD coefficients of the trans-
lational collaborative control, respectively; Kra and Krr de-
note  the  PD  coefficients  of  the  rotational  collaborative
control,  respectively; and Δtr and Δro denote the terms of
the feedback linearity correction, respectively.
Constructing  a  state  vector  xtr  =[rsp  vsp]

T,  and  xtr  =  0
represents the equilibrium of the translational collaborat-
ive  control  of  the  SM.  Considering  the  following  candi-
date Lyapunov function:

Vtr (xtr) =
1
2

vT
spvsp+

1
2

Ktr rT
sp rsp (60)

where  Vtr(xtr)  denotes  positive  definite  obviously,  and
Vtr(xtr)=0. Furthermore, the derivative of Vtr(xtr) is

V̇tr (xtr) = vT
spv̇sp+Ktr rT

sp ṙsp =

vT
sp

(
1

ms
Fcs+CT

si fggi+ fds−CT
siCpi fdp

)
−
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vT
spCT

si

(
1

ms
CT

sp+
1

mp
Cpi

)
Fcp+Ktr rT

spvsp+

vT
sp

(−2ωsi× vsp− ω̇si× rsp−ωsi×
(
ωsi× rsp

))
. (61)

Substituting (56) and (57) into (61) yields

V̇tr (xtr) = −KtvvT
spvsp ⩽ 0. (62)

Meanwhile,  constructing  a  state  vector xro =[θsp ωsp]
T,

and  xro  =  0  represents  the  equilibrium  of  the  rotational
collaborative control  of the SM. Considering the follow-
ing candidate Lyapunov function:

Vro (xro) =
1
2
ωT

sp J sωsp+
1
2

Kraθ
T
spθsp. (63)

Clearly,  it  is  analogous  to  the  stability  analysis  of  the
translational collaborative control, which leads to

V̇ro (xro) = −Krrω
T
spωsp ⩽ 0. (64)

Therefore,  it  can  be  concluded that  the  closed-loop of
the  translational  and  rotational  collaborative  control  of
the SM is globally asymptotically stable. 

4. Numerical simulation
 

4.1    Initial conditions

A case  study  of  the  NCS architecture  with  the  extended
stochastic  state  observer  based  control  is  presented  to
illustrate the feasibility and effectiveness of the proposed
algorithm in this section.
Firstly,  suppose that the NCS flies in a circular,  dusk-

dawn  sun-synchronized  orbit  at  an  altitude  of  250  km.
The subject parameters of the orbital environment and the
NCS in the numerical simulation are detailed in Table 1.
  
Table 1     Parameters of  the orbital  environment and the non-con-
tact spacecraft

Parameter Simulation condition

Earth gravity model J2, J3, J4

Magnetic field model
International geomagnetic reference

field model
Atmospheric drag model Exponential model

Solar radiation pressure model Photon radiation

Mass of PM/kg 200

Mass of SM/kg 1 200

Inertial matrix of PM

 20 −0.2 1
−0.2 35 0.5

1 0.5 36


Inertial matrix of SM

 230 −14 6
−14 345 1

6 1 388


 
As  stated  above,  the  parameters  of  the  observable

sensors and actuators in the numerical simulation are de-
tailed in Table 2. 

Table 2    Parameters of the observable sensors and actuators

Parameter
Simulation
condition

Noise spectral density of
accelerometer/(m/s2/Hz1/2)

2×10−12

Accelerometer bandwidth/Hz 5×10−3 to 0.1
Position noise of GPS/m 30

Velocity noise of GPS/(m/s) 0.3

Noise of relative position sensor/μm 10

Noise of star tracker/ (″) 10

Noise spectral density of NCVCA/(μN/Hz1/2) 2
Noise spectral density of thruster/(mN/Hz1/2) 30

  

4.2    Bandwidth-parameterization

As stated in Section 3, the noise estimator gain is related
to the observer bandwidth. The response speed would be
faster  if  the  observer  bandwidth  is  designed  as  a  higher
value. However, the excessive noise would be implanted
into  the  estimating  process.  In  order  to  be  compatible
with the resolution of the gravity field, the estimated ac-
curacy  within  the  mid-frequency  band  should  be  vitally
ensured. Therefore, the observer bandwidth is selected as
the  cutoff  frequency  of  the  mid-frequency  band.  Substi-
tuting the numeric value into (50), the closed-loop stabi-
lity can be guaranteed apparently. The simulated result is
shown in Fig. 4.
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Fig. 4    Simulated result of the closed-loop stability
  

4.3    Disturbance-observer simulation

As  stated  in  Section  3,  the  extended  stochastic  state  ob-
server  is  used  to  construct  the  overall  explicit  model  of
the disturbance accelerations and the disturbance torques.
Nevertheless,  the  initial  value  of  the  extended stochastic
state  is  unknown  in  actual  application.  Therefore,  three
groups of the initial value are selected to analyze the es-
timation  efficiency,  i.e.,  Xdk=04×1  for  Group  1,  Xdk=[1×
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10−6  1×10−6  1×10−6  1×10−6]T  for  Group  2,  and Xdk=[1×
10−3  1×10−3  1×10−3  1×10−3]T  for  Group  3.  The  simu-
lated time is 1 000 s and the simulated time step is 0.1 s.
The simulated results of the observation error of the dis-
turbance  acceleration  and  the  disturbance  torque  along
the roll axis are shown in Figs. 5−8.

It can be founded that the initial value of the extended
stochastic state is related to the convergence velocity, but
irrelevant  to  the  estimation  accuracy  according  to  the
simulated  results  in  the  time  and  frequency  domain  as
shown in Figs.  5−8.  The  main  reason is  that  the  smaller
deviation  between  the  real  value  of  the  disturbance  and
the  initial  value  of  the  extended  stochastic  state  is  more
beneficial  to  the  convergence  velocity.  Although the  en-
vironment disturbance and the coupled term as shown in
(17)  of  the  PM  are  unknown,  they  are  commonly  small
values. Therefore, the initial value only needs to be set as
0, both the convergence velocity and the estimated accu-
racy  can  be  ensured.  The  same  conclusion  can  be  foun-
ded for the other two axes.
Meanwhile,  Fig.  5  and  Fig.  7  show  that  the  spectral

density of the observation error for disturbance accelera-
tion  can  be  achieved  below  1×10−9  m/s2/Hz1/2  and  the
spectral  density  of  the  observation  error  for  the  disturb-
ance  torque  can  be  achieved  below  5×10−7  Nm/Hz1/2  in
the mid-frequency band. Compared with the accuracy of
the  NCVCA  refering  to  (1),  the  estimated  efficiency  is
accurate enough for disturbance rejection control compat-
ible with the resolution of the gravity field.
As stated above, the proposed extended stochastic state

observer is feasible and effective to describe the disturb-
ance dynamics of  the PM while  the precise  dynamics of
the  PM is  built  through  the  subject  NCS  architecture  in
this  paper.  Moreover,  compared  with  the  tuning  tech-
nique of the initial value and the initial covariance matrix
of the Kalman filtering, this kind of design leads to more
simple and reliable selection of the initial value. 

4.4    Control results and discussion

The simulation results of the proposed design of the dis-
turbance  rejection  control  with  the  extended  stochastic
state observer are shown in Figs. 9−16. 
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10−3 10−2 10−1 100 101

Frequency/Hz

10−6

10−7

10−8

10−9

10−10

10−11

10−12

O
b
se

rv
at

io
n
 e

rr
o
r 

o
f

d
is

tu
rb

an
ce

 t
o
rq

u
e/

(N
m

/H
z1/

2 )

: Group 1 : Group 2 : Group 3

Fig.  7     Observation error of  disturbance torque along roll  axis  of
PM in the frequency domain
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Fig. 9    Residual non-gravitational acceleration acting on the PM in
the frequency domain

 

10−1

10−2

10−3

10−3 10−2 10−1 100 101

10−4

10−5

10−6

10−7

Frequency/Hz

R
el

at
iv

e 
p
o
si

ti
o
n
 b

et
w

ee
n
 t

h
e 

P
M

an
d
 t

h
e 

S
M

/(
m

m
/H

z1
/2
)

: Roll; : Pitch; : Yaw.

Fig.  10     Relative position between the PM and the SM in the fre-
quency domain
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Fig. 11    Euler angle of PM in the frequency domain
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Fig. 12    Angular rate of PM in the frequency domain
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Fig.  13      Relative  Euler  angle  between  the  PM and the  SM in  the
frequency domain
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Fig. 14     Relative angular rate between the PM and the SM in the
frequency domain
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Fig. 16    Control force of SM
 
Fig.  9  shows  residual  non-gravitational  acceleration

acting  on  PM compatible  with  the  resolution  of  the  gra-
vity field can be achieved as the order of 10−8 m/s2/Hz1/2.
Fig. 11 shows the Euler angle of the PM compatible with
the resolution of the gravity field can be achieved as the
order of 10−4 °/Hz1/2. Fig. 12 shows the angular rate of the
PM compatible with the resolution of the gravity field can
be achieved as 10−5 °/s/Hz1/2. The simulated accuracy for
disturbance  rejection  control  is  meaningful  as  it  can  be
helpful for both the gravitational mode and the next gen-
eration satellite-to-satellite tracking mode with laser ran-
ging.
Fig. 10 shows the relative position between the PM and

the SM can be achieved as 0.02 mm/Hz1/2. Fig. 13 shows
the relative Euler angle between the PM and the SM can
be achieved as 0.01°/Hz1/2. Fig. 14 shows the relative an-
gular rate between the PM and the SM can be achieved as
0.005°/s/Hz1/2.  Clearly,  the  collaborative  control  of  the
SM is effective to track the PM within the air-gap of the
NCVCA without collision.

Fig.  15  shows  the  NCVCA  can  be  used  to  guarantee
the  performance  of  the  disturbance  rejection  control  of
the PM. Fig.  16 shows the lower thruster  is  sufficient  to
ensure the collaborative control of the SM, indicating that
this kind of NCS design can be used to reduce the hard-
ware requirement of the time-variant thruster.
According  to  the  above  extensive  numerical  simula-

tion,  it  is  sufficient  to  verify  that  the  proposed  approach
can  achieve  a  good  performance  in  a  timely  manner
without complicated tuning with fewer hardware require-
ments of the time-variant thruster. 

5. Conclusions
An NCS architecture and its disturbance rejection control
with the extended stochastic state observer by taking ad-
vantages  of  the  linear  driving  NCVCA  is  proposed  for
gravity mission in this  paper.  The proposed NCS can be
used to build a  precise dynamics for  the PM, suggesting
that  the  linear  form  of  the  extended  stochastic  state  ob-
server driven by the bounded stochastic dynamics is suf-
ficient  to  construct  the  overall  explicit  model  of  the  dis-
turbance  of  the  PM.  Consequently,  it  brings  great  con-
venience  for  controller  design,  only  bandwidth-parame-
terization in the frequency domain needs to be tuned. The
simulation  results  prove  and  clarify  the  design  and  the
criticalities, indicating that the disturbance rejection con-
trol of the PM compatible with the resolution of the gra-
vity  field  can  be  explicitly  achieved  in  a  timely  manner
while  the  observer  bandwidth  is  fixed  as  the  cutoff  fre-
quency of the mid-frequency band.
The  proposed  NCS  architecture  gives  accurate  results

without  complicated  tuning  in  actual  implementation,
which is beneficial to a wide range of the futuristic space
science missions, such as the ultra-precision remote sens-
ing,  detection  of  gravitational  waves  and  the  astronomi-
cal observation. 
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