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摘 要: 针对欠驱动的非对称航天器设计六自由度相对运动的姿轨耦合控制器. 首先,给出用对偶四元数描述的六

自由度相对运动模型;然后,基于矩阵广义逆和空控制向量提出广义的滑模控制器,以实现相对姿态欠驱动控制的渐

近稳定;最后,考虑姿轨耦合特性,利用高斯伪谱法和非线性规划得到相对轨道运动能量最省的轨迹,进而利用滑模

变结构控制实现对该轨迹的跟踪. 仿真结果表明,所提出的方法是有效和可行的,而且较其他方法消耗的能量更少.
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Abstract：：：A coupled attitude and orbit controller is proposed for the six-degrees-of-freedom(6-DOF) relative motion of an

underactuated and asymmetrical spacecraft. Firstly, by using dual quaternion, a 6-DOF relative motion model is introduced.

Then, a generalized sliding mode controller is proposed to achieve the asymptotic stabilization of underactuated relative

attitude motion based on the generalized inversion of the matrix and null control vector. Finally, considering the coupling

effect of attitude and orbit, Gauss pseudospectral method and nonlinear programming are adopted to obtain a power optimal

trajectory which is tracked with sliding variable structure control. The simulation results show that the proposed method is

effective and feasible, and it consumes less power than other methods.
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0 引引引 言言言

按照空间任务的需求和应用模式的不同,航天器

的相对运动可以划分为两航天器的交会对接、卫星编

队飞行、空间目标逼近等类型. 为了完成这些空间任

务,往往需要同时精确地控制伴星航天器相对于参考

航天器的姿态和轨道.

国内外一些学者对航天器六自由度的相对运

动控制进行了大量研究. 国内, 铁钰嘉等[1]、朱志斌

等[2]、周稼康等[3]采用传统的姿态和轨道模型分别针

对航天器的交会对接和编队飞行设计了六自由度的

控制器;王剑颖等[4]则在对偶四元数的框架下设计了

用于航天器空间目标逼近的姿轨耦合控制器, 该模

型能够统一描述相对姿态运动和相对轨道运动. 国

外, Xin等[5]利用 𝜃-D方法设计了空间目标逼近的最

优控制器; Wu等[6]设计了变结构的跟踪控制器,用以

优化编队航天器六自由度跟踪控制时的推力矢量;

Wang等[7]和Wu等[8]均利用对偶四元数描述航天器

六自由度的相对运动,分别设计了模型无关的 PD控

制器和考虑输入饱和的自适应变结构控制器,以实现

交会对接最终段的姿轨耦合控制.

上述这些方法在航天器六自由度的相对运动控

制的收敛速度、控制精度、能量优化等方面均取得了

较为满意的结果,但这些结果都是在假定控制系统正

常工作的情况下得到的. 然而,随着航天控制任务的

收稿日期: 2013-04-17；修回日期: 2013-10-12.

基金项目: 国家863计划项目(2012AA7022019)；高分辨率对地观测系统重大专项(GFZX04010801).

作者简介: 吴锦杰(1983−),男,博士生,从事飞行器动力学与控制、非线性滤波和粒子滤波的研究；刘昆(1965−),男,

教授,博士生导师,从事磁悬浮飞轮技术、飞行器动力学与控制等研究.



970 控 制 与 决 策 第 29 卷

多样化和复杂化,控制系统不可避免地会出现执行机

构故障甚至失效,使得在航天器本体的某一个或两个

方向上无法正常地输出控制力矩或控制力,从而从一

个全驱动系统退化为一个欠驱动系统.对于这样的欠

驱动航天器,是否仍然能够实现六自由度的相对运动

控制是需要重点考虑的问题.

目前,欠驱动航天器的控制方法主要包括开环轨

迹规划算法和闭环控制器设计.前者的主要思想是对

于一组给定的始末状态,寻找一条连接这两个状态之

间的轨迹, 使得该轨迹满足状态和控制的约束, 并同

时优化期望的性能指标[9-11]. 这种方法可通过离线计

算得到, 但不能避免初始值扰动、外界干扰、噪声以

及模型参数的不确定性等影响. 后者主要包括两种,

即对规划轨迹的跟踪控制[12-13]和基于稳定性理论的

控制[14-16]. 前一种方法存在的问题是在欠驱动控制的

情形下并不是所有状态轨迹都是可寻的;后一种方法

则是通过严格分析系统的稳定性来设计控制器,这种

方法比较复杂,而且主要集中在单个欠驱动航天器的

姿态稳定控制上. 对于欠驱动航天器六自由度相对运

动的控制问题,如何实现欠驱动系统的渐近稳定, 并

克服外界干扰, 同时优化某些性能指标,对于提高航

天器的使用寿命,实现航天器的在轨自主运行具有重

要的应用价值.

本文考虑在航天器的姿态控制执行机构出现故

障的情况下,对仅有 2个独立控制输入力矩和 3个独

立控制输入力的欠驱动航天器六自由度相对运动的

姿轨耦合控制问题进行研究.首先, 给出用对偶四元

数表示的航天器六自由度相对运动模型; 然后, 基于

广义逆和空控制向量设计广义的滑模控制器,以实现

相对姿态运动的渐近稳定; 最后, 对于相对轨道控制

的耦合问题,利用高斯伪谱法将连续的优化问题转化

为非线性规划问题, 得到能量消耗最优的运动轨迹,

进而设计滑模变结构控制器跟踪该最优轨迹,并通过

数值仿真实验结果验证了所提出方法的有效性和可

行性.

1 模模模 型型型

1.1 坐坐坐标标标系系系定定定义义义

𝑂𝐼 -𝑋𝑌 𝑍为地心惯性坐标系 (𝑭𝐼): 原点在地心,

𝑂𝐼𝑋𝐼轴沿地球赤道面与黄道面的交线指向春分点,

𝑂𝐼𝑍𝐼轴指向地球北极, 𝑂𝐼𝑌𝐼轴与𝑂𝐼𝑋𝐼轴和𝑂𝐼𝑍𝐼

轴构成右手坐标系. 𝑂𝑙-𝑥𝑙𝑜𝑦𝑙𝑜𝑧𝑙𝑜为主星航天器质心轨

道坐标系 (𝑭𝑙𝑜): 原点为主星航天器的质心, 𝑂𝑙𝑦𝑙𝑜轴

由地心指向主星质心, 𝑂𝑙𝑧𝑙𝑜轴沿主星轨道面的负法

线方向, 𝑂𝑙𝑥𝑙𝑜轴与𝑂𝑙𝑦𝑙𝑜 轴和𝑂𝑙𝑧𝑙𝑜轴满足右手法则.

𝑂𝑏-𝑥𝑙𝑏𝑦𝑙𝑏𝑧𝑙𝑏和𝑂𝑏-𝑥𝑓𝑏𝑦𝑓𝑏𝑧𝑓𝑏分别为主星航天器的本

体坐标系 (𝑭𝑙𝑏)和伴星航天器的本体坐标系 (𝑭𝑓𝑏): 原

点均位于航天器的质心, 3个方向轴均沿着航天器的

惯量主轴方向.
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图 1 航天器相对运动的坐标系示意图

1.2 运运运动动动学学学和和和动动动力力力学学学方方方程程程

由上述定义的坐标系,伴星航天器相对于主星航

天器的姿态运动和轨道运动可以用𝑭𝑓𝑏相对于𝑭𝑙𝑏的

螺旋运动描述如下:

𝒒𝑓𝑙 = 𝒒𝑓𝑙 + 𝜀
1

2
𝒒𝑓𝑙 ∘ 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 . (1)

其中: 𝒒𝑓𝑙 = 𝒒∗
𝑙𝑏 ∘ 𝒒𝑓𝑏为对偶四元数 𝒒𝑙𝑏与 𝒒𝑓𝑏的差; 𝒒𝑓𝑙

和𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙 分别为𝑭𝑓𝑏相对于𝑭𝑙𝑏的四元数和位置矢量; 𝜀

为对偶因子,满足 𝜀2 = 0且 𝜀 ∕= 0的约束条件.

由对偶数的理论知识[7-8]可得到伴星航天器相对

于主星航天器的运动学方程和动力学方程分别为

˙̂𝒒𝑓𝑙 =
1

2
𝒒𝑓𝑙 ∘ 𝝎̂𝑓𝑏

𝑓𝑙 , (2)

˙̂𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 =

𝑴̂−1
𝑓 𝑭 𝑓𝑏 − 𝑴̂−1

𝑓 (𝝎̂𝑓𝑏
𝑓 × 𝑴̂𝑓 𝝎̂

𝑓𝑏
𝑓 )−

𝒒∗
𝑓𝑙 ∘ ˙̂𝝎𝑙𝑏

𝑙 ∘ 𝒒𝑓𝑙 + 𝝎̂𝑓𝑏
𝑓𝑙 × (𝒒∗

𝑓𝑙 ∘ 𝝎̂𝑙𝑏
𝑙 ∘ 𝒒𝑓𝑙). (3)

其中: 𝝎̂𝑓𝑏
𝑓𝑙 为伴星航天器相对于主星航天器的速度旋

量在𝑭𝑓𝑏中的分量; 𝑴̂𝑓为伴星航天器的对偶惯性算

子; 𝑭 𝑓𝑏为作用在伴星航天器质心上的对偶力, 它包

括力𝑭 ∈𝑹3和力矩𝑻 ∈𝑹3; 𝝎̂𝑓𝑏
𝑓 为伴星航天器在𝑭𝑓𝑏

中的速度旋量; 𝝎̂𝑙𝑏
𝑙 为主星航天器在𝑭𝑙𝑏中的速度旋量.

式 (3)可拆分为实数部分和对偶部分[7-8],分别对

应 2个航天器之间的相对姿态运动和相对轨道运动.

𝝎̇𝑓𝑏
𝑓𝑙 =

− 𝑱−1
𝑓 [(𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 +𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 )

×𝑱𝑓 (𝝎
𝑓𝑏
𝑓𝑙+

𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 )]−𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎̇
𝑙𝑏
𝑙 + (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )
×𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 +

𝑱−1
𝑓 (𝑻 𝑓𝑏

𝑢 + 𝑻 𝑓𝑏
𝑔 + 𝑻 𝑓𝑏

𝑑 ), (4)

𝑽̇ 𝑓𝑏
𝑓𝑙 =

d

d𝑡
(𝑷̇ 𝑓𝑏

𝑓𝑙 + 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 ) =

− 2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × 𝑷̇ 𝑓𝑏

𝑓𝑙 −𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 ×

(𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 )−𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎̇

𝑙𝑏
𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 +

𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑪

𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝑷

𝑙𝑏
𝑙 − 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝑷̇ 𝑓𝑏
𝑓𝑙 −

𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙 )− 2𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 ×
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(𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 )−
𝜇

∥𝑷 𝑓𝑏
𝑓 ∥3𝑷

𝑓𝑏
𝑓 +

𝑭 𝑓𝑏
𝑢

𝑚𝑓
+

𝑭 𝑓𝑏
𝑑

𝑚𝑓
. (5)

其中: 𝑻 𝑓𝑏
𝑢 、𝑻

𝑓𝑏
𝑔 、𝑻

𝑓𝑏
𝑑 、𝑭

𝑓𝑏
𝑢 和𝑭 𝑓𝑏

𝑑 分别为伴星的控制

力矩、重力梯度力矩、扰动力矩、控制力和扰动力,

𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙、𝑽

𝑓𝑏
𝑓𝑙 、𝑷

𝑓𝑏
𝑓𝑙 分别为伴星相对于主星的角速度、

速度、位置矢量在𝑭𝑓𝑏中的分量, 𝑱𝑓和𝑚𝑓分别为

伴星航天器的转动惯量和质量, 𝑷 𝑓𝑏
𝑓 为伴星的位置

在𝑭𝑓𝑏中的分量, 𝑷 𝑙𝑏
𝑙 和𝝎𝑙𝑏

𝑙 分别为主星的位置矢量

和角速度在𝑭𝑙𝑏中的分量, 𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 为𝑭𝑓𝑏相对于𝑭𝑙𝑏的方

向余弦阵, 𝜇为地球引力常数.在式 (5)中, 相对位置

的变化包含相对姿态的分量𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 和𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 , 因此, 六自

由度相对运动的姿轨耦合特性得到了体现.

2 控控控制制制器器器设设设计计计

2.1 问问问题题题表表表述述述与与与分分分析析析

为方便问题分析,首先给出 4个合理的假设.

假假假设设设 1 主星航天器的飞行轨道为圆轨道, 即

𝝎̇𝑙𝑏
𝑙 = 0,且它的本体系与轨道系是重合的.

假假假设设设 2 伴星航天器是非对称的航天器, 它的

转动惯量为对角阵

𝑱𝑓 = diag(𝐽𝑓1 , 𝐽𝑓2 , 𝐽𝑓3),

其中 𝐽𝑓1 ∕= 𝐽𝑓2 ∕= 𝐽𝑓3 .

假假假设设设 3 伴星航天器本体𝑋轴方向上的控制力

矩为 0,即𝑇 𝑓𝑏
𝑢,1 = 0.

假假假设设设 4 伴星航天器与主星航天器之间的 4个

相对状态量, 即相对角度、相对角速度、相对位置和

相对速度均是可测量的,且不考虑观测噪声的影响.

控控控制制制目目目标标标 对于式 (4)和 (5)所示的六自由度相

对运动模型,在上述 4个假设条件下对伴星航天器设

计控制器,使得二者之间的相对姿态和相对轨道收敛

到零,并确保能量的消耗最少,即

min 𝐽 =
w 𝑡𝑓

0

∥∥∥ 1

𝑚𝑓
𝑭 𝑓𝑏
𝑢 (𝑡)

∥∥∥d𝑡;

s.t.

⎧⎨⎩

lim
𝑡→∞

[𝒒𝑓𝑙(𝑡)]𝑣 = 0,

lim
𝑡→∞

𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝑡) = 0,

lim
𝑡→∞

𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝑡) = 0,

lim
𝑡→∞

𝑽 𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝑡) = 0.

(6)

其中 (𝒒𝑓𝑙)𝑣为 𝒒𝑓𝑙的向量部分.

2.2 相相相对对对姿姿姿态态态的的的欠欠欠驱驱驱动动动控控控制制制

将式 (4)展开,分析其每个通道的运动特性. 取

𝑎1 = (𝐽𝑓2 − 𝐽𝑓3)/𝐽𝑓1 ,

𝑎2 = (𝐽𝑓3 − 𝐽𝑓1)/𝐽𝑓2 ,

𝑎3 = (𝐽𝑓1 − 𝐽𝑓2)/𝐽𝑓3 ,

则可以得到

⎧⎨⎩

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,1 = 𝑎1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 + (𝑎1 + 1)𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑓2+

(𝑎1 − 1)𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑓1 + 𝑎1𝑓1𝑓2 + 𝑑1,

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 = 𝑎2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 + (𝑎2 − 1)𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑓2+

(𝑎2 + 1)𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑓3 + 𝑎2𝑓2𝑓3 + 𝜏2 + 𝑑2,

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 = 𝑎3𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + (𝑎3 + 1)𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑓1+

(𝑎3 − 1)𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑓3 + 𝑎3𝑓1𝑓3 + 𝜏3 + 𝑑3.

(7)

其中: 𝑓1、𝑓2、𝑓3、𝜏2、𝜏3、𝑑1、𝑑2、𝑑3的表达式分别为

𝑓1 = 2(𝑞𝑓𝑙,0𝑞𝑓𝑙,1 + 𝑞𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3)𝜔
𝑙𝑏
𝑙 ,

𝑓2 = (𝑞2𝑓𝑙,0 − 𝑞2𝑓𝑙,1 − 𝑞2𝑓𝑙,2 + 𝑞2𝑓𝑙,3)𝜔
𝑙𝑏
𝑙 ,

𝑓3 = 2(−𝑞𝑓𝑙,0𝑞𝑓𝑙,2 + 𝑞𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,3)𝜔
𝑙𝑏
𝑙 ,

𝜏2 =
𝑇 𝑓𝑏
𝑢,2

𝐽𝑓2
, 𝜏3 =

𝑇 𝑓𝑏
𝑢,3

𝐽𝑓3
,

𝑑1 =
𝑇 𝑓𝑏
𝑑,1

𝐽𝑓1
, 𝑑2 =

𝑇 𝑓𝑏
𝑑,2

𝐽𝑓2
, 𝑑3 =

𝑇 𝑓𝑏
𝑑,3

𝐽𝑓3
. (8)

在式 (7)中取𝜗1、𝐷1、𝐷2和𝐷3分别为

𝜗1 = (𝑎1 + 1)𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑓2 + (𝑎1 − 1)𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3𝑓1 + 𝑎1𝑓1𝑓2,

𝐷1 = 𝜗1 + 𝑑1,

𝐷2 = (𝑎2 − 1)𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑓2 + (𝑎2 + 1)𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3𝑓3+

𝑎2𝑓2𝑓3 + 𝑑2,

𝐷3 = (𝑎3 + 1)𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑓1 + (𝑎3 − 1)𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑓3+

𝑎3𝑓1𝑓3 + 𝑑3. (9)

将式 (9)代入 (7),得到简化的相对姿态运动模型为⎧⎨⎩

𝒒̇𝑓𝑙 =
1

2
𝒒𝑓𝑙 ∘ 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 ,

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,1 = 𝑎1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 +𝐷1,

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 = 𝑎2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 + 𝜏2 +𝐷2,

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 = 𝑎3𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 𝜏3 +𝐷3.

(10)

因此, 问题便转化为如何设计 𝜏2和 𝜏3, 使得𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 和

(𝒒𝑓𝑙)𝑣收敛到 0. 由式 (10)可见,伴星航天器本体𝑋轴

方向上无控制力矩,而 𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,1是𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2和𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3的函数,因

此, 𝑋轴方向上的控制必须利用它与𝑌 轴和𝑍轴的耦

合特性来实现, 即由控制输入 𝜏2和 𝜏3通过𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2和

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3来间接实现.

假定系统的欠驱动状态向量为

𝒙𝑢 = [𝑞𝑓𝑙,1, 𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1]

T,

则式 (10)中的欠驱动子系统为⎧⎨⎩
𝑞𝑓𝑙,1 =

1

2
(𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,2 − 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3),

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,1 = 𝑎1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 +𝐷1.

(11)

为了实现上述欠驱动子系统的稳定性,定义标量

函数𝜙𝑢(𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1, 𝑞𝑓𝑙,1) : 𝑹

2 → 𝑹为
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𝜙𝑢(𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1, 𝑞𝑓𝑙,1) = 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1 + 𝛾𝑞𝑓𝑙,1, (12)

其中 𝛾 > 0. 对𝜙𝑢分别计算相对于时间的一阶和二阶

导数,有

𝜙̇𝑢 = 𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,1 + 𝛾𝑞𝑓𝑙,1 =

𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 +𝐷1 + 0.5𝛾(𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,0+

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,2 − 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3), (13)

𝜙𝑢 =

𝑎1(𝜔̇
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝜔̇
𝑓𝑏
𝑓𝑙,3) + 𝐷̇1+

0.5𝛾(𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,2+

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,2 − 𝜔̇𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3 − 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3) =

(𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 − 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,3)𝜏2+

(𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,2)𝜏3+

𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1[𝑎2(𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3)

2 + 𝑎3(𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2)

2]+

0.5𝛾(𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,2 − 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3)+

0.5𝛾(𝑎3𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,2 − 𝑎2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,3+

𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,0) + (𝑎1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 − 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,3)𝐷2+

(𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,2)𝐷3 + 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,0𝐷1 + 𝐷̇1. (14)

为使得𝜙𝑢渐近收敛,令⎧⎨⎩
𝜙𝑢 + 2𝜁𝑤𝑛𝜙̇𝑢 + 𝑤2

𝑛𝜙𝑢 = 𝐷,

𝐷 = (𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 − 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,3)𝐷2+

(𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,2)𝐷3+

(0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,0 + 2𝜁𝑤𝑛)𝐷1 + 𝐷̇1.

(15)

其中: 𝜁和𝑤𝑛均为大于 0的常数, 𝐷可视为一个有界

的干扰. 式 (15)中的第 1式的特征根和解可计算得到.

𝜆𝑖 = −𝜁𝑤𝑛 ±
√

𝜁2 − 1𝑤𝑛, 𝑖 = 1, 2;

𝜙𝑢 = 𝑐 e𝜆𝑖𝑡 +𝐷/𝑤2
𝑛. (16)

因此, 可通过调整 𝜁和𝑤𝑛的取值使得𝜆𝑖 < 0(𝑖 = 1,

2)成立,同时使得𝐷/𝑤2
𝑛尽量小,从而𝜙𝑢将渐近收敛

到接近于零的一个小邻域 𝜀 > 0内,即 ∣𝜙𝑢∣ < 𝜀.

将式 (12)∼ (14)代入 (15)中的第 1式,整理得到

𝑨 ⋅ 𝝉 = 𝑏.

其中: 𝝉 = [𝜏2, 𝜏3]
T, 𝑨 = [𝑎1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3− 0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,3, 𝑎1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2+

0.5𝛾𝑞𝑓𝑙,2],而 𝑏的表达式为

𝑏 =

− 𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1[𝑎2(𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3)

2 + 𝑎3(𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2)

2]−
0.5𝛾(𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,2 − 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3)−
0.5𝛾(𝑎3𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,2 − 𝑎2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,3+

𝑎1𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,0)− 2𝜁𝑤𝑛[𝑎1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3+

0.5𝛾(𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,2 − 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,3)]−

𝑤2
𝑛(𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1 + 𝛾𝑞𝑓𝑙,1). (17)

则所有满足式𝑨 ⋅ 𝝉 = 𝑏的控制输入 𝜏均可以实现欠

驱动子系统的稳定控制.由它计算得到向量𝑨的雅克

比矩阵为

Jac(𝑨) =
∂𝑨

∂(𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2, 𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3)

T
=

[
0 𝑎1

𝑎1 0

]
. (18)

由假设 2可知 𝑎1 ∕= 0,从而矩阵 ∂𝑨/∂(𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2, 𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3)

T非

奇异,因此式𝑨 ⋅ 𝝉 = 𝑏有可行解. 另一方面,根据文献

[17]的分析,可以得到使得式 (11)所示系统全局渐近

稳定的控制律为

𝝉 = 𝑨+𝑏+ 𝑷𝒚. (19)

其中: 𝑷 为控制系数𝑨的空投影矩阵, 𝑨+为控制系

数𝑨的广义逆, 𝒚为待确定的空控制向量. 𝑷 和𝑨+

的表达式分别为

𝑷 = 𝑬2×2 −𝑨+𝑨; (20)

𝑨+ =

{
𝑨T/∣∣𝑨∣∣2, ∥𝑨∥ ∕= 0;

0, ∥𝑨∥ = 0.
(21)

根据式 (21)中广义逆𝑨+的定义,有

lim
𝑨→01×2

𝑨+ = ∞2×1,

此时会导致闭环系统稳定性的奇异.因此, 可使用阻

尼控制系数的广义逆𝑨+
𝑑 来替代控制系数的广义逆

𝑨+[18],即

𝑨+
𝑑 =

{
𝑨T/∣∣𝑨∣∣2, ∥𝑨∥ ⩾ 𝜂𝑟;

𝑨T/𝜂2𝑟 , ∥𝑨∥ < 𝜂𝑟.
(22)

其中: 𝜂𝑟 > 0为阻尼系数,对应的阻尼控制系数的空

投影矩阵𝑷𝑑为

𝑷𝑑 = 𝑬2×2 −𝑨+
𝑑 𝑨 =⎧⎨⎩

𝑬2×2 − 1

∣∣𝑨∣∣2𝑨
T𝑨, ∥𝑨∥ ⩾ 𝜂𝑟;

𝑬2×2 − 1

𝜂2𝑟
𝑨T𝑨, ∥𝑨∥ < 𝜂𝑟.

(23)

则此时的控制律可以表示为

𝝉 = 𝑨+
𝑑 𝑏+ 𝑷𝑑𝒚. (24)

式 (24)所示的控制能够使得欠驱动子系统渐近

稳定.然而,为了使得𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙和 (𝒒𝑓𝑙)𝑣均收敛到 0,需通过

设计𝒚来实现. 为此,给出如下定理.

定定定理理理 1 对于式 (10)所示的航天器相对姿态运

动的欠驱动模型,设计广义的滑模控制器为

𝝉 = [𝜏2, 𝜏3]
T =

𝑨+
𝑑 𝑏+ 𝑷𝑑

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

−𝑎2𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 −

1

2
𝑘2(𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,0 −

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,1 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,3)− 𝜒sign(𝑆2)

−𝑎3𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 −

1

2
𝑘3(𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,0 +

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,1 − 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,2)− 𝜒sign(𝑆3)

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
.

(25)

其中: 𝑆2 = 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 𝑘2𝑞𝑓𝑙,2和𝑆3 = 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3 + 𝑘3𝑞𝑓𝑙,3为系
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统的滑模面, 𝑘2>0、𝑘3>0和𝜒>0均为控制器的设计

参数, 𝜒满足𝜒 > max(∣𝐷̄2∣, ∣𝐷̄3∣)的条件, ∣𝐷̄2∣和 ∣𝐷̄3∣
分别为扰动𝐷2和𝐷3的绝对值的最大值.则闭环系统

的滑模面将渐近收敛到 0, 且𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 和 (𝒒𝑓𝑙)𝑣也最终收

敛到 0.

证证证明明明 首先证明𝑆2→0和𝑆3→0,再证明𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 →

0和 (𝒒𝑓𝑙)𝑣 → 0.

1) 考虑式 (10)中的𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2和𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3两个通道的方

程为 ⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎣
𝑞𝑓𝑙,2

𝑞𝑓𝑙,3

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,2

𝜔̇𝑓𝑏
𝑓𝑙,3

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎦ =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

1

2
(𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,0 − 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,1 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,3)

1

2
(𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,1 − 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,2)

𝑎2𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3

𝑎3𝜔
𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
+

⎡⎢⎣ 02×1

𝜏2

𝜏3

⎤⎥⎦+

⎡⎢⎣ 02×1

𝐷2

𝐷3

⎤⎥⎦ . (26)

选取李雅普诺夫函数为

𝑉1 =
1

2
(𝑆2

2 + 𝑆2
3),

对其求导并代入式 (26),得到

𝑉̇1 =

𝑆2(𝜔̇
𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 𝑘2𝑞𝑓𝑙,2) + 𝑆3(𝜔̇

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 + 𝑘3𝑞𝑓𝑙,3) =

𝑆2

[
𝑎2𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 + 𝜏2 +𝐷2+

1

2
𝑘2(𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,0 − 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,1 + 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,3)

]
+

𝑆3

[
𝑎3𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 𝜏3 +𝐷3+

1

2
𝑘3(𝜔

𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,0 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,1 − 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,2)

]
. (27)

由文献 [18]的理论分析可知

𝜙𝑢(𝑥𝑢, 𝑡) = 0 ⇔ 𝑨 = 01×2.

因此, 当 𝝉使得𝜙𝑢渐近收敛到零的一个小邻域内时

有𝑨+
𝑑 收敛到02×1, 𝑷 收敛到𝑬2×2.将式 (25)和𝜒 >

max(∣𝐷̄2∣, ∣𝐷̄3∣)代入式 (27),可得到

𝑉̇1 =

𝑆2[−𝜒sign(𝑆2) +𝐷2] + 𝑆3[−𝜒sign(𝑆3) +𝐷3] =

− 𝜒∣𝑆2∣+𝐷2𝑆2 − 𝜒∣𝑆3∣+𝐷3𝑆3 ⩽

− (𝜒− ∣𝐷̄2∣)∣𝑆2∣ − (𝜒− ∣𝐷̄3∣)∣𝑆3∣ ⩽ 0, (28)

因此滑模面𝑆2和𝑆3将渐近收敛到 0.

2)当𝑆2和𝑆3收敛到 0时,有

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,2 + 𝑘2𝑞𝑓𝑙,2 = 0,

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3 + 𝑘3𝑞𝑓𝑙,3 = 0.

选取李雅普诺夫函数为

𝑉2 = 𝑞2𝑓𝑙,1 + 𝑞2𝑓𝑙,2 + 𝑞2𝑓𝑙,3 + (1− 𝑞𝑓𝑙,0)
2,

对其求导并由𝜙𝑢 = 0可得到

𝑉̇2 = 2
d

d𝑡
(1− 𝑞𝑓𝑙,0) =

𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,1𝑞𝑓𝑙,1 + 𝜔𝑓𝑏

𝑓𝑙,2𝑞𝑓𝑙,2 + 𝜔𝑓𝑏
𝑓𝑙,3𝑞𝑓𝑙,3 =

− 𝛾𝑞2𝑓𝑙,1 − 𝑘2𝑞
2
𝑓𝑙,2 − 𝑘3𝑞

2
𝑓𝑙,3 ⩽ 0. (29)

因此, 当滑模面𝑆2和𝑆3收敛到 0时, 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 和 (𝒒𝑓𝑙)𝑣也

将渐近收敛到 0. 2
注注注 1 由式 (16), 为了使得𝜙𝑢以较快的速度收

敛到一个充分小的值, 𝜁和𝑤𝑛的取值很重要.

注注注 2 式 (25)中的符号函数可能会引起颤振现

象,因此可以用饱和函数来替代符号函数,即

sat(𝑆, 𝜎) =

{
𝑆/𝜎, ∣𝑆∣ ⩽ 𝜎;

sign(𝑆), ∣𝑆∣ > 𝜎.
(30)

2.3 相相相对对对位位位置置置的的的耦耦耦合合合控控控制制制

上述广义滑模控制器能够使得欠驱动的相对姿

态运动渐近收敛, 受姿轨耦合特性影响,相对轨道的

控制必须考虑相对姿态的运动.为了实现式 (6)所示

的控制目标,将相对轨道的耦合控制分为导引和跟踪

两部分.导引部分通过轨迹规划得到相对位置、相对

速度和控制力的最优曲线;跟踪部分则考虑了外部干

扰力,将轨迹规划得到的相对位置和相对速度的最优

曲线作为参考轨迹,设计控制器对其进行跟踪.

2.3.1 最最最优优优轨轨轨迹迹迹规规规划划划

利用高斯伪谱法, 将式 (5)所示的连续最优控制

问题转化为离散的非线性规划问题,求得离散的最优

解. 对于𝑁个离散时刻 𝑡𝑛 ∈ [𝑡0, 𝑡𝑓 ](𝑛 = 0, 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁 −
2, 𝑓),利用下式线性变换到区间 𝜏 ∈ [−1, 1]上:

𝜏 =
2𝑡

𝑡𝑓 − 𝑡0
− 𝑡𝑓 + 𝑡0

𝑡𝑓 − 𝑡0
. (31)

由Lagrange插值多项式,相对位置和相对速度可

近似为

𝑷 (𝜏) ≈
𝑁∑
𝑖=1

𝐿𝑖(𝜏)𝑷 (𝜏𝑖),

𝑽 (𝜏) ≈
𝑁∑
𝑖=1

𝐿𝑖(𝜏)𝑽 (𝜏𝑖), (32)

其中𝐿𝑖(𝜏)=

𝑁∏
𝑗=1,𝑗 ∕=𝑖

𝜏 − 𝜏𝑗
𝜏𝑖 − 𝜏𝑗

. 因此,将式 (5)在LG点处

离散化,有
𝑁∑
𝑖=1

𝐷𝑘𝑖𝑷
𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑖) =

𝑽 𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑘)− 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 (𝜏𝑘)× 𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑘), (33)
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𝑁∑
𝑖=1

𝐷𝑘𝑖𝑽
𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑖) =

[−2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 (𝜏𝑘)𝝎

𝑙𝑏
𝑙 (𝜏𝑘)]

×
𝑁∑
𝑖=1

𝐷𝑘𝑖𝑷
𝑓
𝑓𝑙(𝜏𝑖)−

𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 (𝜏𝑘)𝝎

𝑙𝑏
𝑙 (𝜏𝑘)× [𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 (𝜏𝑘)𝝎
𝑙𝑏
𝑙 (𝜏𝑘)×

𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑘)] +

𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 (𝜏𝑘)∣∣3

𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 (𝜏𝑘)𝑷

𝑙𝑏
𝑙 (𝜏𝑘)−

[𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑘)]

×
𝑁∑
𝑖=1

𝐷𝑘𝑖𝑷
𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑖)−

𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑘)× [𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 (𝜏𝑘)× 𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑘)]−

𝜇

∣∣𝑷 𝑓𝑏
𝑓 (𝜏𝑘)∣∣3

𝑷 𝑓𝑏
𝑓 (𝜏𝑘)− 2𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 (𝜏𝑘)𝝎
𝑙𝑏
𝑙 (𝜏𝑘)×

[𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 (𝜏𝑘)× 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 (𝜏𝑘)] +
𝑭 𝑓𝑏
𝑢 (𝜏𝑘)

𝑚𝑓
. (34)

其中: 𝐷 ∈ 𝑹𝑁×(𝑁+1)为微分矩阵, 𝐷𝑘𝑖 = 𝐿̇𝑖(𝜏𝑘)是它

的元素,可以离线计算得到.

式 (6)中的代价函数可离散化为

𝐽 =
1

2𝑚

𝑁∑
𝑖=1

𝑤𝑖∣∣𝑭 𝑓𝑏
𝑢 (𝜏𝑖)∣∣, (35)

其中𝑤𝑖是与LG点相关的高斯权系数. 而对于连续最

优问题中的初末状态的边界条件, 也可以直接利用

LG点得到离散化的边界条件.至此,便将连续的最优

控制问题转化为非线性规划问题.然后利用数值算法

求取离散的最优解,即相对运动的最优轨迹 [(𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)

T,

(𝑽 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)

T]T和对应的最优控制输入 (𝑭 𝑓𝑏
𝑢 )𝑑, 再根据各

个离散点信息使用拉格朗日插值多项式法拟合出连

续的曲线即为所求得的最优曲线.

2.3.2 轨轨轨迹迹迹跟跟跟踪踪踪的的的耦耦耦合合合控控控制制制器器器设设设计计计

上节得到的 (𝑭 𝑓𝑏
𝑢 )𝑑是一种开环控制, 它对外界

干扰不具有鲁棒性, 因此需要设计一种闭环的控制

器.为了能够精确地跟踪最优路径并抑制空间扰动力

的影响,采用滑模变结构控制设计闭环的轨迹跟踪控

制器.分别定义跟踪误差为

𝒆𝑝 = 𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙 − 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙,𝑑,

𝒆𝑣 = 𝑽 𝑓𝑏
𝑓𝑙 − 𝑽 𝑓𝑏

𝑓𝑙,𝑑,

则由𝑷 𝑓𝑏
𝑙 = 𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝑷
𝑙𝑏
𝑙 、𝑷

𝑓𝑏
𝑓 = 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 + 𝑷 𝑓𝑏
𝑙 和 ∣∣𝑷 𝑓𝑏

𝑓 ∣∣ ≫
∣∣𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 ∣∣可以得到
𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑪

𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝑷

𝑙𝑏
𝑙 − 𝜇

∣∣𝑷 𝑓𝑏
𝑓 ∣∣3𝑷

𝑓𝑏
𝑓 =

𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑷

𝑓𝑏
𝑙 − 𝜇

∣∣𝑷 𝑓𝑏
𝑓 ∣∣3𝑷

𝑓𝑏
𝑓 ≈

− 𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑷

𝑓𝑏
𝑓𝑙 . (36)

将 𝒆𝑝、𝒆𝑣和式 (36)代入 (5)可以得到用跟踪误差表示

的动力学方程

𝒆̇𝑣 =

− (2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )× (𝒆𝑣 + 𝒆𝑝 × 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 )−

𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 × 𝒆𝑝)− 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)−

2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)− 𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3 𝒆𝑝 − 𝑽̇ 𝑓𝑏

𝑓𝑙,𝑑−

(2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )× 𝑷̇ 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑 −𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 ×

(𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙,𝑑)− 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)−

2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)−

𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑷

𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑 +

𝑭 𝑓𝑏
𝑢

𝑚𝑓
+

𝑭 𝑓𝑏
𝑑

𝑚𝑓
, (37)

其中𝝆𝑑的表达式为

𝝆𝑑 =

− 𝑽̇ 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑 − (2𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )× 𝑷̇ 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑−

𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙,𝑑)−
𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙,𝑑)−
2𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)−

𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑷

𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑, (38)

则可以得到

𝒆̇𝑝 = 𝒆𝑣 − 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × 𝒆𝑝,

𝒆̇𝑣 =

− (2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )× (𝒆𝑣 + 𝒆𝑝 × 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 )−

𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝑪𝑓𝑏

𝑙𝑏 𝝎
𝑙𝑏
𝑙 × 𝒆𝑝)− 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙×
(𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)− 2𝑪𝑓𝑏
𝑙𝑏 𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)−
𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3 𝒆𝑝 + 𝝆𝑑 +

𝑭 𝑓𝑏
𝑢

𝑚𝑓
+

𝑭 𝑓𝑏
𝑑

𝑚𝑓
. (39)

对式 (39)所示的跟踪误差模型设计控制器使得

𝒆𝑝和 𝒆𝑣收敛到 0,则当前的相对位置和相对速度就能

够达到期望值.在开始控制器设计之前, 首先给出两

个合理的假设.

假假假设设设 5 存在两个大于 0的参数 𝑣1和 𝑣2使得下

式成立:

𝑚𝑓∥[−2(𝑪𝑓𝑙𝝎
𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )
× + 𝜆𝑬3×3]𝒆𝑣∥+

𝑚𝑓

∥∥∥𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)−𝑪𝑓𝑙𝝎
𝑙𝑏
𝑙 ×

(𝑪𝑓𝑙𝝎
𝑙𝑏
𝑙 × 𝒆𝑝) +

[ 𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑬3×3 − 𝜆(𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )
×
]
𝒆𝑝

∥∥∥ ⩽

𝑣1∥𝒆𝑣∥+ 𝑣2∥𝒆𝑝∥. (40)

假假假设设设 6 存在两个大于 0的参数 𝑣3和 𝑣4使得下

式成立:

∣∣𝑚𝑓𝝆𝑑∣∣ ⩽ 𝑣3∣∣𝜺𝑣∣∣+ 𝑣4∣∣𝜺𝑝∣∣. (41)

其中

𝜺𝑣 = [(𝑽 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)

T, (𝑽̇ 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)

T, (𝒆𝑣)
T,𝑚𝑓 ]

T,

𝜺𝑝 = [(𝑷 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)

T, (𝑷̇ 𝑓𝑏
𝑓𝑙,𝑑)

T, (𝒆𝑝)
T,𝑚𝑓 ]

T.

根据上述两个假设条件,给出如下定理.
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定定定理理理 2 对于式 (39)所示的跟踪误差模型, 设

计自适应的滑模变结构控制器为

𝑭 𝑓𝑏
𝑢 = −Γ 1𝑺𝑡 − Γ 2sgn(𝑺𝑡)− 𝑭 𝑓𝑏

𝑎 . (42)

其中: 𝑺𝑡 = 𝒆𝑣 + 𝜆𝒆𝑝为系统的滑模面; 𝜆 > 0为设计

参数; Γ 1和Γ 2均为正定的对角矩阵; 𝑭 𝑓𝑏
𝑎 为自适应

的控制律,其表达式为

𝑭 𝑓𝑏
𝑎 =

𝑺𝑡

∣∣𝑺𝑡∣∣ (𝑣1∣∣𝒆𝑣∣∣+ 𝑣2∣∣𝒆𝑝∣∣+ 𝑣3∣∣𝜺𝑣∣∣+ 𝑣4∣∣𝜺𝑝∣∣). (43)

其中: 𝑣1、̂𝑣2、̂𝑣3和 𝑣4分别为式 (40)和 (41)中的 𝑣1、

𝑣2、𝑣3和 𝑣4的估计值,它们的动态更新律分别为

˙̂𝑣1 = 𝑝1 ⋅ ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑣∣∣,
˙̂𝑣2 = 𝑝2 ⋅ ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑝∣∣,
˙̂𝑣3 = 𝑝3 ⋅ ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑣∣∣,
˙̂𝑣4 = 𝑝4 ⋅ ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑝∣∣,

𝑝1 > 0、𝑝2 > 0、𝑝3 > 0和 𝑝4 > 0均为设计参数. 则系

统的滑模面𝑆𝑡将渐近收敛到有界的小区域

∣∣𝑺𝑡∣∣ ⩽ 𝛿𝑡 = ∣∣𝑭 𝑓𝑏
𝑑 ∣∣max/𝜎(1− 𝜃).

其中: ∣∣𝑭 𝑓𝑏
𝑑 ∣∣max为𝑭 𝑓𝑏

𝑑 的最大范数, 𝜎为Γ 1的最小

奇异值, 𝜃满足 0 < 𝜃 < 1. 系统的跟踪误差也分别渐

近收敛到有界区域 ∣∣𝒆𝑝∣∣ ⩽ 𝛿𝒆𝑝和 ∣∣𝒆𝑣∣∣ ⩽ 𝛿𝒆𝑣 ,且满足

𝛿𝒆𝑝 + 𝜆𝛿𝒆𝑣 ⩽ 𝛿𝑡.

证证证明明明 1)考虑如下李雅普诺夫函数:

𝑉3 =

1

2

(
𝑚𝑓𝑺

T
𝑡 𝑺𝑡 +

1

𝑝1
𝑣21 +

1

𝑝2
𝑣22 +

1

𝑝3
𝑣23 +

1

𝑝4
𝑣24

)
. (44)

其中: 𝑣1 = 𝑣1 − 𝑣1, 𝑣2 = 𝑣2 − 𝑣2, 𝑣3 = 𝑣3 − 𝑣3, 𝑣4 =

𝑣4 − 𝑣4. 式 (44)对时间的导数为

𝑉̇3 = 𝑚𝑓𝑺
T
𝑡 𝑺̇𝑡 +

1

𝑝1
𝑣1 ˙̃𝑣1 +

1

𝑝2
𝑣2 ˙̃𝑣2+

1

𝑝3
𝑣3 ˙̃𝑣3 +

1

𝑝4
𝑣4 ˙̃𝑣4. (45)

由式 (39)∼ (41), 𝑉̇3等号右边第 1项可以表示为

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡 𝑺̇𝑡 = 𝑚𝑓𝑺

T
𝑡 (𝒆̇𝑣 + 𝜆𝒆̇𝑝) =

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡

[
− 2(𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )× (𝒆𝑣+

𝒆𝑝 × 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 )−𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × 𝒆𝑝)−

𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)− 2𝑪𝑓𝑙𝝎
𝑙𝑏
𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)+

𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3 𝒆𝑝 + 𝜆(𝒆𝑣 − 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)
]
+

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡 𝝆𝑑 + 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑢 + 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑑 =

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡

{
[−2(𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )]× 𝒆𝑣+

𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)− 𝐶𝑓𝑙𝝎
𝑙𝑏
𝑙 × (𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × 𝒆𝑝)+

𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3 𝒆𝑝 + 𝜆(𝒆𝑣 − 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)
}
+

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡 𝝆𝑑 + 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑢 + 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑑 =

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡

{
[−2(𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 + 𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 )
×+

𝜆𝑬3×3]𝒆𝑣 + 𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × (𝝎𝑓𝑏

𝑓𝑙 × 𝒆𝑝)−
𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × (𝑪𝑓𝑙𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × 𝒆𝑝)+

𝜇

∣∣𝑷 𝑙
𝑙𝑖∣∣3

𝒆𝑝 − 𝜆𝝎𝑓𝑏
𝑓𝑙 × 𝒆𝑝

}
+ 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑢 +

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡 𝝆𝑑 + 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑑 ⩽

𝑣1∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑣∣∣+ 𝑣2∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑝∣∣+
𝑣3∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑣∣∣+ 𝑣4∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑝∣∣+
𝑺T
𝑡 𝑭

𝑓𝑏
𝑢 + 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑑 . (46)

由动态更新律可知, 𝑉̇3等号右边第 1项之外的其

他项之和为
1

𝑝1
𝑣1 ˙̃𝑣1 +

1

𝑝2
𝑣2 ˙̃𝑣2 +

1

𝑝3
𝑣3 ˙̃𝑣3 +

1

𝑝4
𝑣4 ˙̃𝑣4 =

− 1

𝑝1
𝑣1 ˙̂𝑣1 − 1

𝑝2
𝑣2 ˙̂𝑣2 − 1

𝑝3
𝑣3 ˙̂𝑣3 − 1

𝑝4
𝑣4 ˙̂𝑣4 =

− 𝑣1∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑣∣∣ − 𝑣2∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑝∣∣−
𝑣3∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑣∣∣ − 𝑣4∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑝∣∣. (47)

将式 (46)和 (47)代入 (45),可得

𝑉̇3 =

𝑚𝑓𝑺
T
𝑡 𝑺̇𝑡 +

1

𝑝1
𝑣1 ˙̃𝑣1+

1

𝑝2
𝑣2 ˙̃𝑣2 +

1

𝑝3
𝑣3 ˙̃𝑣3 +

1

𝑝4
𝑣4 ˙̃𝑣4 ⩽

𝑣1∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑣∣∣+ 𝑣2∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝒆𝑝∣∣+
𝑣3∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑣∣∣+ 𝑣4∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝜺𝑝∣∣+
𝑺T
𝑡

[
− Γ 1𝑺𝑡 − Γ 2sgn(𝑺𝑡)−

𝑺𝑡

∣∣𝑺𝑡∣∣ (𝑣1∣∣𝒆𝑣∣∣+ 𝑣2∣∣𝒆𝑝∣∣+

𝑣3∣∣𝜺𝑣∣∣+ 𝑣4∣∣𝜺𝑝∣∣)
]
+ 𝑺T

𝑡 𝑭
𝑓𝑏
𝑑 ⩽

𝑺T
𝑡 [−Γ 1𝑺𝑡 − Γ 2sgn(𝑺𝑡) + 𝑭 𝑓𝑏

𝑑 ] ⩽

−
3∑

𝑖=1

(Γ 2)𝑖,𝑖∣𝑺𝑡,𝑖∣ − 𝜎∣∣𝑺𝑡∣∣2+

∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝑭 𝑓𝑏
𝑑 ∣∣max ⩽

−
3∑

𝑖=1

(Γ 2)𝑖,𝑖∣𝑺𝑡,𝑖∣ − 𝜎𝜃∣∣𝑺𝑡∣∣2−

𝜎(1− 𝜃)∣∣𝑺𝑡∣∣2 + ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝑭 𝑓𝑏
𝑑 ∣∣max. (48)

在式 (48)中, 可通过选择Γ 1得到合适的𝜎使得

下式成立:

−𝜎(1− 𝜃)∣∣𝑺𝑡∣∣2 + ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⋅ ∣∣𝑭 𝑓𝑏
𝑑 ∣∣max ⩽ 0, (49)

因此能够保证 𝑉̇3 ⩽ 0, 滑模面将渐近收敛到有界区

域 ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⩽ 𝜍𝑡 = ∣∣𝑭 𝑓𝑏
𝑑 ∣∣max/[𝜎(1− 𝜃)].

2)当滑模面收敛到有界区域 𝜍𝑡时,有 ∣∣𝒆𝑣 + 𝜆𝒆𝑝∣∣
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⩽ 𝜍𝑡.因此,存在一个 0 < 𝜍 < 𝜍𝑡,使得 ∣∣𝒆𝑣 + 𝜆𝒆𝑝∣∣ ⩽ 𝜍

成立,从而必然存在 ∣∣𝒆𝑝∣∣⩽ 𝜍𝒆𝑝
和 ∣∣𝒆𝑣∣∣⩽ 𝜍𝒆𝑣

,满足 𝜍𝒆𝑝

+ 𝜆𝜍𝒆𝑣⩽ 𝜍 ,即跟踪误差 𝒆𝑝和 𝒆𝑣分别收敛到有界区域

𝜍𝒆𝑝和 𝜍𝒆𝑣. 2
注注注 3 为使得滑模面收敛到足够小的有界区域,

可通过改变Γ 1的取值使得𝜎尽量大.

注注注 4 由 ∣∣𝒆𝑣+𝜆𝒆𝑝∣∣⩽ 𝜍𝑡和 𝜍𝒆𝑝+𝜆𝜍𝒆𝑣 ⩽ 𝜍 ,可通过

增大𝜆和𝜎的取值使得跟踪误差 𝒆𝑝和 𝒆̇𝑝的有界区域

𝜍𝒆𝑝和 𝜍𝒆𝑣尽量小.

注注注 5 由式 (43), 当 ∣∣𝑺𝑡∣∣ → 0时可能会出现奇

异的情况. 为了解决这个问题,在滑模面附近引入一

个边界值 𝜂𝑡 > 0[19],即

𝑭 𝑓𝑏
𝑎 =

⎧⎨⎩

𝑺𝑡

∣∣𝑺𝑡∣∣ (𝑣1∣∣𝒆𝑣∣∣+ 𝑣2∣∣𝒆𝑝∣∣+ 𝑣3∣∣𝜺𝑣∣∣+
𝑣4∣∣𝜺𝑝∣∣), ∣∣𝑺𝑡∣∣ > 𝜂𝑡;
𝑺𝑡

𝜂𝑡
(𝑣1∣∣𝒆𝑣∣∣+ 𝑣2∣∣𝒆𝑝∣∣+ 𝑣3∣∣𝜺𝑣∣∣+

𝑣4∣∣𝜺𝑝∣∣)2, ∣∣𝑺𝑡∣∣ ⩽ 𝜂𝑡.

(50)

注注注 6 式 (42)所示的相对轨道控制器中不包含

伴星航天器的质量𝑚𝑓 , 而且在定理 2的证明过程中

考虑了外界扰动力的影响,因此该控制器对伴星航天

器质量的变化和外界扰动力具有较强的鲁棒性.

3 仿仿仿真真真结结结果果果与与与分分分析析析

利用Matlab进行数值仿真实验, 以验证本文方

法的有效性和可行性.主星航天器为 400 km的圆轨

道,伴星航天器的质量为𝑚𝑓 = 100 kg,转动惯量矩阵

为𝑱𝑓 = diag [ 32, 22, 27 ] kg ⋅m2. 伴星航天器在控制过

程中受到外部扰动力和外部扰动力矩的干扰,其中外

部扰动力主要考虑 𝐽2摄动力,取 𝐽2 = 0.001 082 6,假

定外部扰动力矩 (N ⋅m)为

𝑻 𝑓𝑏
𝑑 (𝑡) = 10−4

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎣
5 sin

( π

100
𝑡
)
− 3 cos

(2π
60

𝑡
)
+ 2

−4 sin
( π

80
𝑡
)
+ 2 cos

( 2π

120
𝑡
)
− 1

3 sin
( π

120
𝑡
)
− cos

(2π
70

𝑡
)
+ 3

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎦ .

伴星航天器与主星航天器的初始相对位置和相

对姿态误差如表 1所示.

表 1 初始相对误差

相对位置 / m 相对角度 /deg 相对速度 / (m/s) 相对角速度 / (deg / s)

[130.45,−126.87,−142.13]T [−6.93, 21.21, 6.93]T [0.032, 0.046,−0.057]T 10−3 ⋅ [−1,−2, 3]T

本文所设计的控制器参数取值为

𝛾 = 0.5, 𝜁 = 1.5, 𝑤𝑛 = 5,

𝜂𝑟 = 0.02, 𝑘2 = 5,

𝑘3 = 5, 𝜒 = 0.01, 𝑁 = 40,

𝜆 = 0.02, 𝜂𝑡 = 0.01,

Γ1 = diag [ 0.1, 0.1, 0.1 ],

Γ2 = diag [ 0.05, 0.05, 0.05 ],

𝑣1(0) = 0.01, 𝑣2(0) = 0.000 1,

𝑣3(0) = 𝑣4(0) = 0.000 01,

𝑝1 = 10−5, 𝑝2 = 10−6,

𝑝3 = 10−6, 𝑝4 = 10−6.

为了体现本文设计的控制器能够节省能量消耗,

将本文算法与文献 [20]的算法进行比较. 文献 [20]的

控制器为

𝑭 𝑓𝑏
𝑢 =

− 𝑘𝑝𝑷
𝑓𝑏
𝑓𝑙 − 𝑘𝑑𝑽

𝑓𝑏
𝑓𝑙 + 2𝑚𝑓𝝎

𝑙𝑏
𝑙 × 𝑽 𝑓𝑏

𝑓𝑙 +𝑚𝑓𝝎
𝑙𝑏
𝑙 ×

(𝝎𝑙𝑏
𝑙 × 𝑷 𝑓𝑏

𝑓𝑙 )−
𝑚𝑓𝜇

∣∣𝑷 𝑙𝑏
𝑙 ∣∣3𝑷

𝑙𝑏
𝑙 +

𝑚𝑓𝜇

∣∣𝑷 𝑓𝑏
𝑓 ∣∣3𝑷

𝑓𝑏
𝑓 ,

仿真时参数取值为 𝑘𝑝 = 0.3, 𝑘𝑑 = 2.

图 2∼图 8为由本文算法得到的数值仿真结果,

分别对应相对姿态、相对姿态角速度、相对位置、相

对速度、控制力矩、控制力、能量消耗比较仿真曲线.

从图 2、图 3和图 6可以看出,在伴星航天器本体

𝑋方向上的控制力矩为 0且考虑外界干扰力矩的情

况下,本文所设计的广义滑模控制器仍然能够使得相
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图 7 控制力

对姿态渐近收敛到 0, 收敛时间约为 400 s.图 3所示

的可控轴𝝎𝑒𝑦和𝝎𝑒𝑧呈现出周期衰减的振荡趋势,这

是因为欠驱动的𝑋轴是通过控制另外两个可控轴的

运动而达到间接控制的作用.

从图 4、图 5和图 7可以看出,利用轨迹规划和轨

迹跟踪的方法能够使得相对轨道运动渐近收敛到 0,

收敛时间约为 400 s.在图 5中, 3个方向的相对速度均

呈现渐近衰减的振荡趋势, 这是由可控轴𝝎𝑒𝑦和𝝎𝑒𝑧

的振荡所引起的,所以也体现了六自由度相对运动控

制时的姿轨耦合特性.

从图 8可以看出,本文方法在能量消耗上优于文

献 [20]的方法.

!"#$

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

t /10 s
3

45

30

15

0
δ

v
/(

m
/s

)

"% #$[20]

x:1000
y:36.79

x:1000
y:42.91

图 8 能量消耗比较

4 结结结 论论论

本文在对偶四元数的框架下研究了欠驱动非对

称航天器六自由度相对运动的姿轨耦合控制,提出了

一种广义的滑模控制器,用以实现相对姿态的欠驱动

控制.而对于相对轨道的控制,考虑了姿轨耦合特性,

利用高斯伪谱法规划得到最优轨线作为期望的运动

轨迹,再利用滑模变结构控制跟踪期望的轨迹. 仿真

结果表明,本文方法能够实现欠驱动航天器六自由度

的相对运动控制,对外界干扰具有较强的鲁棒性, 而

且能够节省能量的消耗.
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