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慢旋非合作目标快速绕飞避碰控制

李学辉†, 宋申民
(哈尔滨工业大学控制理论与制导技术研究中心，哈尔滨 150001)

摘 要: 针对慢旋非合作目标,利用滑模控制和人工势函数理论设计两种快速绕飞避碰控制器以实现安全快速绕
飞.通过考虑非合作卫星的几何形状,建立椭球避碰区域模型,解决了球形避碰区域无法实现的快速绕飞避碰问
题.基于完全的非线性相对运动方程,分别针对系统外界扰动上界已知和未知的情形设计避免碰撞的快速绕飞控
制器,所设计的控制器均可以严格地保证快速绕飞的安全性.利用Lyapunov理论证明了系统的渐近稳定性,并通
过数值仿真验证了所设计控制器的有效性.
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Slowly rotating non-cooperative target fast fly-around collision avoidance
control
LI Xue-hui†, SONG Shen-min

(Center for Control Theory and Guidance Technology，Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China)

Abstract: For slowly rotating non-cooperative target, two fast fly-around collision avoidance controllers are designed
based on the theory of sliding mode control and artificial potential function, which can realize safe fast fly-around. By
considering the non-cooperative satellite geometry, the ellipsoid collision-avoidance-zone model is established, and fast
fly-around collision avoidance is realized for the spherical collision-avoidance-zone. Based on the fully nonlinear relative
motion equation, the fast fly-around collision avoidance controllers are designed respectively for systems with and without
knowledge of external disturbances’upper bound, both of which can strictly guarantee the safety of fast fly-around. The
asymptotic stability is proved by Lyapunov theory. The numerical simulation is performed to verify the effectiveness of
the proposed controllers.
Keywords: fast fly-around；collision avoidance；artificial potential function；sliding mode control；asymptotically stable

0 引 䀰

随着空间技术的发展,航天器在轨服务正逐渐成
为研究的重点[1-2].为了对地球轨道目标航天器提供
服务,需要利用服务航天器对目标航天器进行绕飞,
进而实行检查、加油、维修等近距离操作.绕飞是指
服务航天器在目标航天器周围进行的一种周期性相

对运动.根据服务航天器是否配备脉冲或连续推力
等执行机构,绕飞可分为两种基本形式,即强迫绕飞
和自然绕飞[3].自然绕飞的周期与目标航天器的轨道
周期一致;而强迫绕飞的轨道周期可以通过改变主
动控制力矩进行实时调节,如果服务航天器的绕飞周
期小于目标航天器的轨道周期,则称其为快速绕飞.

快速绕飞主要用于临近操作过程中,需要绕飞航
天器从一个位置转移到另一个位置.本文研究的目
标航天器为慢旋航天器,其上大型附件随本体一起旋
转,因此绕飞航天器在对目标快速绕飞过程中,需要
避免与大型附件发生碰撞而导致目标或者绕飞航天

器损坏.为了解决航天器的安全绕飞问题,文献 [4-5]
基于球形禁飞区域设计了保证安全的绕飞轨迹,但是
并没有考虑目标卫星的几何形状约束,所设计的绕飞
策略太过保守.文献 [6]考虑了目标卫星的几何形状
约束,设计了一种优化制导算法,所生成的三维轨迹
能使小型自由飞行无人航天器接近翻滚卫星,但是只
给出了最优轨迹生成算法,并没有给出相关的控制策
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略.关于避碰控制,人工势函数方法首先在机器人路
径规划中得到了广泛应用[7-9],后来被推广到航天器
路径控制中[10-11].文献 [10]利用人工势函数方法针
对服务航天器的路径规划设计了一种统一的控制方

法.文献 [11]结合人工势函数法和模糊控制针对非
合作目标的自主交会对接问题设计了一种制导控制

方法.文献 [10-11]虽然能够有效地解决避碰问题,但
是均未考虑系统含有外界扰动的情形.文献 [12]利
用滑模控制的鲁棒性结合人工势函数理论设计了一

种自主避障的非合作交会对接鲁棒控制方法,能够有
效解决系统外界扰动上界已知的情形,但是当系统外
界扰动上界未知时,所设计方法不再适用.
尽管上述方法可以实现安全飞行,但是关于慢

旋非合作目标的快速绕飞避碰控制问题的研究成

果较少.由于慢旋非合作目标上的大型附件随本体
一起旋转,其避碰模型更加复杂,为了更精确地进行
绕飞应该考虑更加合理的避碰模型.另外,由于外部
扰动的复杂性,其上界很难精确得到,应该设计更有
效的控制方法,以解决系统扰动上界未知的情形.因
此,慢旋非合作目标的快速绕飞避碰控制问题仍然
是一个具有挑战性的问题.本文以慢旋非合作目标
的快速绕飞为背景,提出避碰控制策略.考虑到在描
述航天器的绕飞运动时,采用C-W方程描述的相对
运动主要应用于目标航天器运行在近圆轨道的情

况[13-14].然而,当目标航天器为慢旋非合作目标时, C-
W方程因精度过低而不再适用.为了解决精确绕飞
问题,本文基于完全的非线性相对运动方程进行快速
绕飞避碰控制器的设计.同时,基于文献 [12]中的避
碰算法,对其进行改进,提出一种更有效的快速绕飞
避碰控制策略,解决了文献 [12]中当航天器速度为零
时不能实现完全避碰的问题.进一步,针对外部扰动
上界未知的情况提出一种自适应鲁棒快速绕飞避碰

控制策略.与文献 [4-5]的解决方法不同,为了更精确
地进行绕飞控制,本文基于椭球避碰区域设计快速绕
飞避碰控制器,解决了球形避碰区域无法实现的快速
绕飞避碰问题.

1 轨道相对运动模型

1.1 绕飞相对运动模型

假设空间存在一颗运行在椭圆轨道上的失控自

旋目标卫星.由于失控自旋目标卫星往往带有太阳
帆板等大型附件,自旋卫星所形成的避碰区域为一个
椭球,若直接以最大安全距离为半径所形成的球形作
为避碰区域则过于保守.如图1所示,当期望位置在

椭球曲面之外而在球形曲面以内时,基于球形设计的
避碰策略便不再适用.因此,本文基于椭球避碰区域
设计避碰策略,使得高精度绕飞控制能够顺利进行.
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图 1 卫星绕飞示意图

在图1中,FI为赤道惯性坐标系 (oIxIyIzI ),其原
点 oI为地心,xI轴位于赤道平面内,指向春分点; zI
轴沿地球自转轴方向,向上为正; yI轴与 xI轴和 zI

轴构成右手直角坐标系. Ft为目标卫星体坐标系

(otxtytzt),其原点ot位于目标卫星的质心,坐标轴与
目标卫星主惯性轴重合,其中xt轴指向太阳帆板, yt
轴垂直于xt轴所在的纵对称面, zt轴与其他两轴构
成右手直角坐标系. rt和rc分别为地心到目标卫星

和绕飞卫星质心的位置矢量.
假定目标卫星不受主动控制力作用,其动力学模

型为

r̈t = −µ
rt
r3t

+
dt

mt
, (1)

绕飞卫星的动力学模型为

r̈c = −µ
rc
r3c

+
fc

mc
+

dc

mc
. (2)

式 (1)和 (2)中:mt和mc分别为目标卫星和绕飞卫

星的质量;dt和dc分别为目标卫星和绕飞卫星所受

到的外部摄动力;fc为作用于绕飞卫星的主动控制

力; rc和 rt分别为地心到绕飞卫星和目标卫星的距

离,即rc = ∥rc∥和rt = ∥rt∥;µ为地球引力常数.
记 r̄ = rc − rt, f̄ = − µ

rc
r3c

+ µ
rt
r3t

,则由式 (1)和

(2)可得

¨̄r = f̄ +
fc

mc
+

dc

mc
− dt

mt
. (3)

在目标卫星体坐标系Ft内建立系统运动学方

程,ω = [ω1 ω2 ω3]
T为体坐标系Ft相对于惯性系

FI的相对角速度在体坐标系Ft下的表示.记 r =

[rx ry rz]
T为 r̄在体坐标系Ft下的表示,记f ,d,u为

f̄ ,dc −
mcdt

mt
,fc在体坐标系下的表示.根据相对求

导公式,将式(3)两边投影在体坐标系中,可得
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r̈+ω × (ω × r)+2ω × ṙ+ω̇ × r = f +
d

mc
+

u

mc
.

(4)

将式 (4)整理为欧拉拉格朗日方程形式,可以得
到轨道相对运动学方程为

mcr̈ +A(ω)ṙ +B(ω)r −mcf = u+ d. (5)

其中

A(ω) = 2mc


0 −ω3 ω2

ω3 0 −ω1

−ω2 ω1 0

 , (6)

B(ω) = mc


−ω2

2 − ω2
3 ω1ω2 − ω̇3 ω1ω3 + ω̇2

ω1ω2 + ω̇3 −ω2
1 − ω2

3 ω2ω3 − ω̇1

ω1ω3 − ω̇2 ω2ω3 + ω̇1 −ω2
1 − ω2

2

 .

(7)

假设期望位置为rd,定义误差向量为e = r− rd,
重写式(5),可得

mcë+A(ω)ė+B(ω)e+C = u+ d, (8)

其中

C=−mcf + r̈d +A(ω)ṙd +B(ω)rd.

1.2 避碰模型建立与控制目标的提出

假设失控自旋目标卫星的自旋轴为zt轴,椭球避
碰区域的曲面方程为

x2

a2
+

y2

a2
+

z2

b2
= 1, (9)

其中a, b分别为椭球的长半轴与短半轴.
令

h(r) =
r2x
a2

+
r2y
a2

+
r2z
b2

− 1, (10)

由 h(r)的定义可知,当绕飞卫星在避碰区域外时
h(r) > 0;反之,当绕飞卫星在避碰区域内或避碰区
域曲面上时,h(r) ⩽ 0.
为了便于下文绕飞控制器的设计及其稳定性的

分析,给出如下引理和假设.
考虑系统

ẋ = p(x), p(0) = 0, x(0) = x0, x ∈ Rn, (11)

其中p : U0 → Rn是定义在x = 0的开邻域U0 ∈ Rn

上的一个连续函数.
引理1 [15] 针对系统 (11),假设存在一个连续可

微正定的函数V (t)以及正实数ρ1和ρ ∈ (0, 1),满足
如下微分不等式:

V̇ ⩽ −ρ1V
ρ, (12)

则原点为系统的局部有限时间平衡点,且收敛时间tf

满足

tf ⩽ 1

ρ1(1− ρ)
V 1−ρ(x0). (13)

引理2 [15] 针对系统 (11),假设存在一个连续可
微正定的函数V (t)以及正实数ρ1, ρ2和ρ ∈ (0, 1),满
足如下微分不等式:

V̇ ⩽ −ρ1V − ρ2V
ρ, (14)

则原点为系统的局部有限时间平衡点,且收敛时间tf

满足

tf ⩽ 1

ρ1(1− ρ)
ln ρ1V

1−ρ(x0) + ρ2
ρ2

. (15)

假设1 在初始时刻和期望位置,绕飞卫星在避
碰区域外,即h(r(0)) > 0, h(rd) > 0.
注1 由假设1可知,为了避免绕飞卫星绕飞过

程中进入避碰区域,只需要保证绕飞卫星在到达期望
位置的过程中h(r) ̸= 0.

假设 2 系统 (8)外部扰动有界,满足 ∥d∥∞ ⩽
dm,其中∥ · ∥∞表示向量的∞范数, dm ⩾ 0.
假设3 目标卫星能向绕飞卫星提供位置、速

度、姿态及姿态角速度信息,或绕飞卫星可以测得两
者间相对运动信息.
控制目标 设计有效的避碰控制器,使绕飞卫星

能渐近到达期望位置,且在绕飞过程中不会进入避碰
区域,即误差向量渐近收敛到零,并且在收敛过程中
h(r) ̸= 0始终成立.

2 控制器设计

在本节中,首先给出一个改进的滑模面;然后,基
于所设计的滑模面,分别针对系统外界扰动已知和未
知的情况设计两个控制器,并证明系统在所设计的控
制器下控制目标都能实现.

2.1 滑模面设计

为了方便设计和分析,定义向量函数 Tanh(·) ∈
Rn和矩阵函数Cosh(·) ∈ Rn×n如下:

Tanh(ζ) = [tanh(ζ1), · · · , tanh(ζn)]T, (16)

Coshm(ζ) = diag{coshm(ζ1), · · · , coshm(ζn)}.
(17)

其中: ζ = [ζ1, · · · , ζn]T ∈ Rn, n为任意正整数,m
为任意整数, diag{·}为对角矩阵构造函数, coshm(·)
= (cosh(·))m, tanh(·)和cosh(·)分别为双曲正切函数
和双曲余弦函数.
给出改进的滑模面如下:

S = k1Tanh(λė) +
(
k2

1

h2(r)
+ k3

)
e, (18)

其中ki(i = 1, 2, 3)和λ为正常数.
由所给滑模面 (18)可知,若系统 (8)的状态在收

敛到滑模面S = 0的过程中,滑模变量S始终有界,
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则由函数Tanh(·)有界性可知,系统状态e和1/h2(r)

始终有界.由假设1可知,绕飞卫星不会进入避碰区
域.
下面证明在滑模面上,即S = 0时, e渐近收敛到

0.分两种情况进行讨论.
情况1 当 ė = 0时,显然可推得e = 0.
情况2 当 ė ̸= 0时,由滑模面(18)可得

k1Tanh(λė) = −
(
k2

1

h2(r)
+ k3

)
e. (19)

两边同时左乘以 ėT,整理可得

ėTe = −k1

(
k2

1

h2(r)
+ k3

)−1

ėTTanh(λė). (20)

选取Lyapunov函数

V=
1

2
eTe, (21)

沿S = 0求导并将式(20)代入,可得

V̇ =eTė = −k1

(
k2(

1

h(r)
)2 + k3

)−1

ėTTanh(λė).

(22)

由向量函数Tanh(·)的定义以及 tanh(·)的性质可
知, ėTTanh(λė) ⩾ 0,当且仅当 ė = 0时等号成立,
由情形2的条件 ė ̸= 0可得 V̇ < 0,从而可得e渐近收

敛到0.
由前面的分析可得到如下推论.
推论1 在滑模面变量趋近于S = 0的过程中,

若滑模变量S始终有界,则绕飞卫星不会进入避碰区
域,且在滑模面S = 0上,误差向量e将渐近收敛到0.
注2 根据滑模面定义,当 ė = 0时,并不能保证

1/h2(r)是有界的,但此时绕飞卫星已经到达期望位
置,由假设1可知,绕飞卫星在避碰区域外.
注3 由推论1可知,所有结果都是基于系统 (8)

的状态能收敛到S = 0且滑模变量S始终有界所得

到的,若系统 (8)的状态有限时间收敛到S = 0上,则
推论1的结论显然成立.

2.2 扰动上界已知时的避碰控制器设计

若dm已知,设计控制器如下:

u =

A(ω)ė+B(ω)e+C−
1

λk1
Cosh2(λė)

[ d
dt(k2h

−2(r))mce+

(k2h
−2(r) + k3)mcė+k4S+k5sign(S)

]
, (23)

其中ki(i = 1, 2, · · · , 5)和λ为正常数.
定理1 针对系统 (8),在假设1和假设2条件下,

且系统外界扰动上界dm已知,控制参数满足k5 >

λk1dm,则在控制器 (23)作用下,误差向量e渐近收敛

到0,并且绕飞卫星不会进入避碰区域.

证明 选取Lyapunov函数如下:

V1 =
1

2
mcS

TS. (24)

对式(24)求导并代入(8),可得

V̇1 = mcS
TṠ =

ST
{
λk1Cosh−2(λė)[u+ d−A(ω)ė−B(ω)e−

C] +
d
dt(k2h

−2(r))mce+ (k2h
−2(r) + k3)mcė

}
.

(25)

将控制器(23)代入式(25),整理得

V̇1 =

− k4S
TS+λk1S

TCosh−2(λė)d− k5S
Tsign(S).

(26)

利用不等式

cosh−2(x) =
( 2

ex + e−x

)2

⩽ 1, ∀x ∈ R, (27)

令S = [S1, S2, S3]
T,d = [d1, d2, d3]

T,由假设1,可得
到如下不等式:

λk1S
TCosh−2(λė)d =

λk1

3∑
i=1

Sicosh−2(λėi)di ⩽

λk1

3∑
i=1

|Si||di| ⩽ λk1

3∑
i=1

dm|Si| =

λk1dmSTsign(S). (28)

将不等式(28)代入式(25)可得

V̇1 ⩽

− k4S
TS − (k5 − λk1dm)STsign(S) ⩽

− α1V1 − β1V1

1
2 . (29)

其中:α1 = 2k4/mc > 0, β1 = (k5 − λk1dmax) ×√
2/mc > 0.由引理1可知,S有限时间收敛到0.
由推论1可知,误差向量e渐近收敛到0,且在收

敛的过程中h2(r) ̸= 0,从而绕飞卫星不会进入避碰
区域,实现避碰. 2
注4 由文献 [12]所提出的滑模面的形式可知,

当航天器的速度为零时,不能确定航天器是否处于避
碰区域外,因此不能实现完全避碰,而本文提出的控
制器有效解决了此问题.

2.3 扰动上界未知时的避碰控制器设计

由于外部扰动的复杂性,其上界很难精确得到,
为了处理外部扰动上界未知的情况,下面设计鲁棒自
适应的避碰绕飞控制器

u = A(ω)ė+B(ω)e+C −
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1

λk1
Cosh2(λė)

[ d
dt(k2h

−2(r))mce+

(k2h
−2(r) + k3)mcė+ k4S+

k5 + λk1d̂m)sign(S)
]
, (30)

˙̂
dm =λk1l

−1STsign(S). (31)

其中: ki(i = 1, 2, · · · , 5), l和λ为任意正常数, d̂m是
dm的估计值, d̃m = dm − d̂m.

定理2 针对系统 (8),在假设1和假设2条件下,
且系统外界扰动上界 dm未知,则在控制器 (30)和
(31)作用下,误差向量e 渐近收敛到0,且绕飞卫星不
会进入避碰区域.
证明 选取Lyapunov函数

V2 =
1

2
mcS

TS +
1

2
ld̃2m, (32)

其中 l为任意正常数. 对式(32)求导并将式(8)和控制
器(30)代入,可得

V̇2 = mcS
TṠ − ld̃m

˙̂
dm =

ST
{
λk1Cosh−2(λė)[u+ d−A(ω)ė−

B(ω)e−C] +
d
dt(k2h

−2(r))mce+

(k2h
−2(r) + k3)mcė

}
− ld̃m

˙̂
dm. (33)

将控制器(30)代入式(33),整理得

V̇2 = − k4S
TS+λk1S

TCosh−2(λė)d−

(k5 + λk1d̂m)STsign(S)− ld̃m
˙̂
dm. (34)

将不等式(28)和式(31)代入(34),整理可得

V̇2 ⩽ − k4S
TS + λk1(dm − d̂m)STsign(S)−

k5S
Tsign(S)− ld̃m

˙̂
dm. (35)

由式 (35)可以得到 V̇2 ⩽ 0,即V2是不增的,从而可得
到S和 d̃m是有界的,进一步可以得到 d̂m是有界的.
选择Lyapunov函数

V3 =
1

2
mcS

TS + l(d̄m − d̂m)2, (36)

其中 d̄m为一个正常数,并且满足 d̄m > d̂m和 d̄m >

dm.
对式(36)求导可得

V̇3 =

mcS
TṠ − 2l(d̄m − d̂m)

˙̂
dm =

mcS
T
[
λk1Cosh−2(λė)ë+

d
dt(k2h

−2(r))e+

(k2h
−2(r) + k3)ė

]
− 2l(d̄m − d̂m)

˙̂
dm =

λk1S
TCosh−2(λė)[−A(ω)ė−B(ω)e−

C + u+ d]+mcS
T
[ d

dt(k2h
−2(r))e+

(k2h
−2(r) + k3)ė

]
− 2l(d̄m − d̂m)

˙̂
dm. (37)

将控制器(30)代入式(37),整理得

V̇3 = − k4S
TS − (k5 + λk1d̂m)STsign(S)+

λk1S
TCosh−2(λė)d− 2l(d̄m − d̂m)

˙̂
dm. (38)

将控制器(31)和不等式(28)代入式(37),整理得

V̇3 ⩽

− k4S
TS − (k5 + λk1d̂m)STsign(S)+

λk1dmSTsign(S)− 2λk1(d̄m − d̂m)STsign(S) ⩽

− k4S
TS − k5S

Tsign(S)− λk1d̂mSTsign(S)+

λk1d̄mSTsign(S)− 2λk1(d̄m − d̂m)STsign(S) =

− k4S
TS − k5S

Tsign(S)−

λk1(d̄m − d̂m)STsign(S) ⩽

− k5S
Tsign(S)− λk1(d̄m − d̂m)STsign(S) ⩽

− k5(S
TS)1/2 − µ(d̄m − d̂m) ⩽

− min
(√

2k5,
µ√
l

)
V

1
2
3 , (39)

其中µ=λk1S
Tsign(S).

当S = 0时,系统已经收敛到滑模面;当S ̸= 0
时,由引理1可得V3有限时间收敛到0,进一步可得S

有限时间收敛到0.因此S有限时间收敛到0.
由推论1可知,误差向量e渐近收敛到0,且在收

敛的过程中h2(r) ̸= 0,从而绕飞卫星不会进入避碰
区域,实现避碰. 2
注5 事实上,由于采样计算、测量误差和其他

非理想条件的影响,S不能严格收敛到0,自适应参数
可能会无限增大.为解决这个问题,一种简单有效的
方法是利用死区技术 (Dead zone technique)[16],将自
适应率(31)修改如下:

˙̂
dm =

λk1l
−1STsign(S), ∥S∥1 ⩾ δ;

0, ||S||1 < δ.
(40)

其中: ∥ · ∥1为向量的1范数, δ为一个小的正常数.
注6 通过与文献 [12]所提出的避碰控制器对

比分析可知,定理2中的控制器能够有效解决系统扰
动上界未知时的情形,并且可以实现完全避碰.

3 仿真验证

不失一般性,假设失效卫星自旋轴为 zt轴,自
旋角速度为 5◦/s,绕飞卫星和失效卫星的质量均为
100 kg.失效卫星的轨道要素为α = 7.178 × 106, e =

0.01, Ω = 0, i = π/6, ω = 0, f = 0,其中α, e,Ω, i,

ω, f分别是半长轴,离心率,升交点赤经,轨道倾角,近
地点幅角和真近点角.椭球避碰区域的长半轴和短
半轴分别为a = 10, b = 5.绕飞卫星在目标星体系下



第9期 李学辉等: 慢旋非合作目标快速绕飞避碰控制 1617

的初始位置和速度分别为r(0) = [−9, − 9, − 16]T m
和 ṙ(0)= [0, 0, 0]T m/s.绕飞卫星在目标星体系下的
期望位置和速度分别为rd=[−7, 0, 6]T m和 ṙd(0)=

[0, 0, 0]T m/s.所受外部扰动力为项扰动.为了消除
抖振现象,利用饱和函数代替控制器中的符号函数.

由绕飞卫星在目标星体系下期望位置的选取以

及椭球避碰区域的长半轴和短半轴的选取可知

h(rd) =
49

100
+

36

25
− 1 =

93

100
> 0,

49

100
+

36

100
=

85

100
< 1,

即期望位置在椭球避碰区域之外且在以最大安全距

离为半径所形成的球形曲面以内,满足设计椭球避碰
区域的初衷.下面分别从扰动上界已知和未知的情
况给出仿真结果.

3.1 扰动上界已知时仿真结果

针对控制器 (23),选择控制参数 λ = 1, k1 =

1, k2 = 0.5, k3 = 4, k4 = 1.7, k5 = 0.05.仿真结果如
图2和图3所示.图2为绕飞卫星跟踪位置误差曲线,
可以看出绕飞卫星可以在400 s内到达期望位置.图
3给出了绕飞卫星的运动轨迹,椭球区域为避碰区域,
直线为起始位置与期望位置之间的连线.由图3可以
看出,若绕飞卫星直线运动到期望位置,则必然进入
避碰区域,而在所设计的控制器下,绕飞卫星能有效
避免进入避碰区域,从而能够安全地到达期望位置.
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图 2 控制器 (23)下e的曲线

-15 -10 -5 -10

-20

-5

0 5 10

0
10

-15

-10

0

5

10
!"#$

%&#$

x/m

y/m

z
/m

图 3 控制器 (23)下绕飞卫星运动轨迹

3.2 扰动上界未知时仿真结果

控制器 (30)和 (31)的参数选取λ = 1, k1 = 1, k2

= 0.5, k3 = 4, k4 = 1.7, k5 = 0.05, l = 10 000, δ =

0.1.仿真结果如图4和图5所示.图4为绕飞卫星跟踪
位置误差曲线,可以看出绕飞卫星能够快速到达期
望位置.图5给出了绕飞卫星的运动轨迹,椭球区域
为避碰区域,直线为起始位置与期望位置之间的连
线.由图5可以看出,若绕飞卫星直线运动到期望位
置,则必然进入避碰区域,而在所设计的控制器下,绕
飞卫星能有效避免进入避碰区域,从而能够安全地到
达期望位置.对比图2和图4可以看出,考虑扰动上界
未知的自适应鲁棒控制器具有更快的收敛速度和更

高的收敛精度.
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图 4 控制器 (30)和 (31)下e的曲线
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图 5 控制器 (30)和 (31)下绕飞卫星运动轨迹

4 结 论

本文针对慢旋非合作目标的快速绕飞避碰控制

问题进行了研究分析,基于滑模控制和人工势函数理
论设计了鲁棒快速绕飞避碰控制器,主要结论如下:

1)考虑了慢旋非合作目标的几何形状,建立了更
精确的椭球避碰模型,能够实现球形避碰区域无法实
现的快速绕飞任务.

2) 基于滑模控制和人工势函数理论分别针对系
统外界扰动上界已知和未知的情况设计了快速绕飞

避碰控制器,所设计的控制器都能实现安全快速绕
飞.
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3) 利用李雅普诺夫理论对所设计的控制器给出
了严格的理论证明,表明系统状态为渐进稳定的,且
能实现避碰.并对所设计的控制器进行了数值仿真,
进一步验证了所设计控制器的有效性.
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