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航天器近距离相对轨道的滑模控制

张莹　都琳　岳晓乐　许勇

（西北工业大学理学院应用数学系，西安　７１００７２）

摘要　基于滑模控制原理，研究了近距离追踪航天器与目标航天器交会对接时，相对运动轨道的控制问题．

首先，建立非线性航天器相对运动模型；其次，利用滑模控制原理和分数阶导数的相关性质，设计了整数阶

ＰＤ控制器和分数阶ＰＤα控制器；最后，分别运用整数阶和分数阶控制器对未扰和受扰系统实施控制．数值

仿真结果表明，整数阶与分数阶控制器均能实现对未扰和受扰系统的控制，验证了方法的有效性．同时发

现，在时效性上，分数阶控制器明显优于整数阶控制器；在能效性上，达到相同控制目标时，分数阶控制器的

能量消耗大于整数阶控制器．
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引言

随着空间组装、在轨服务和深空探测等航天任

务的发展与应用越来越广泛，航天器经常需要跟踪

一个给定姿态的航天器来完成某些空间任务，因此

航天器姿态跟踪动力学与控制问题成为了当前航

天领域的研究热点与前沿［１－３］．
航天器姿态控制系统是一个复杂的非线性系

统，而且受各种环境的干扰而无法精确描述，诸如

太阳辐压、重力梯度和地球磁场等，因此航天器姿

态控制系统需要具有良好的鲁棒性．滑模控制是一
种较新的控制策略，它与常规的控制方法的根本区

别在于其控制的不连续性．系统的“结构”可以在
瞬变过程中，根据系统当时的状态以跃变方式有目

的的变化，迫使系统沿着预定的“滑动模态”运动．
此外，这种滑动模态具有可设计性，且与系统参数

及扰动无关．因此，处于滑模运动的系统具有优良
的鲁棒性［４－５］．已有一些研究工作及工程实践证明
了滑模控制器的许多优点，如快速的动态响应、良

好的瞬态性能、较强的抗外部扰动性能和对不确定

参数的高度敏感性等［６－１０］．近年来，该方法受到了
广泛的关注和重视．然而，随着航空技术的发展与
提高，在时效性上，传统的滑模控制方法已无法满

足需求．因而，为了改进控制方法的时间效率，本文
针对航天器近距离相对轨道问题，基于滑模控制原

理和分数阶微积分的记忆及遗传特性，设计了分数

阶滑模控制．首先，选用非线性方程作为航天器近
距离相对轨道的动力学模型；随后，分别设计了整

数阶ＰＤ控制器和分数阶 ＰＤα控制器；最后，通过
数值仿真验证所建立模型和控制律的有效性，并对

两种控制方法进行了详细的分析与比较．

１　坐标系定义

为了描述目标航天器和追踪航天器间的相对

运动，建立如图１所示的坐标系．其中，地心赤道惯
性坐标系用Ｏｉｘｉｙｉｚｉ（Ｓｉ）表示，原点Ｏｉ在地球中心，
ｘｉ轴在赤道面内，指向春分点；ｚｉ轴沿地球旋转轴
（即垂直于赤道平面），指向北极，ｙｉ轴与ｘｉ、ｚｉ轴满
足右手定则．追踪航天器坐标系用 Ｏｂｘｂｙｂｚｂ（Ｓｂ）表
示，原点Ｏｂ位于航天器的质心，ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ分别与航
天器的惯性主轴一致，本体轴ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ相对于惯性
系的旋转分别表示滚转、俯仰和偏航．目标航天器
轨道坐标系用 Ｏｘｙｚ（Ｓｏ）表示，原点 Ｏ为目标航天
器质心，ｚ轴指向地心，ｘ轴在轨道面内沿速度方向
与ｚ轴垂直，ｙ轴满足右手定则．
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图１　坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

２　相对轨道动力学模型

在目标航天器轨道坐标系下，选用非线性方程

描述两航天器的相对运动：

ｘ̈－２θｙ＝θ２ｘ＋̈θｙ－
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（１）

其中，μ为地球引力常数，目标航天器和追踪航天

器分别用下标ｔ和ｃ表示，ｒｃ和 ｒｔ为地心到航天器

质心的位置矢量，ｒｔ和ｒｃ分别为 ｒｔ和 ｒｃ的模，且 ｒｃ

＝ （ｒｔ＋ｘ）
２＋ｙ２＋ｚ槡

２．从目标航天器指向追踪航天

器的相对位置矢量 ρ＝ ｘ，ｙ，[ ]ｚＴ，相对速度矢量 ρ

＝ ｘ，ｙ，[ ]ｚＴ，则在目标航天器轨道坐标系下 ρ＝ｒｃ
－ｒｔ＝ ｘ，ｙ，[ ]ｚＴ，ｆｃ为追踪航天器的轨道控制推理

所产生的加速度；θ为真近点角，θ和 θ̈分别为目标

航天器的轨道角速度和角加速度．

３　滑模控制仿真

基于滑模控制理论和分数阶导数的特性，本文

分别建立了整数阶 ＰＤ控制器和分数阶 ＰＤα控制

器．

３．１　ＰＤ控制
相对轨道方程（１）经推导可转化为如下形式：

ρ̈＝Ａ１ρ＋Ａ２ρ＋ｇ（ρ）＋ｕ （２）

其中
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ｕ＝ ｆｃｘ，ｆｃｙ，ｆ[ ]ｃｚ
Ｔ

选取状态变量 ｘ＝［ρ，ρ］Ｔ，则式（２）可进一步整理
为：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｇ（ρ） （３）
其中，

Ａ＝
０３×３ Ｉ３×３
Ａ１ Ａ[ ]

２

Ｂ＝
０３×３
Ｉ[ ]
３×３

Ｇ（ρ）＝
０３×１
ｇ（ρ[ ]）

随后，选取理想状态变量ｘｄ＝［ρｄ，ρｄ］
Ｔ，则式（３）可

推导为：

ｘｄ－ｘ＝Ａ（ｘｄ－ｘ）＋（－Ｂｕ）＋ｘｄ－Ａｘｄ－Ｇ（ρ）

（４）

此时，选取误差变量 Ｘｅ＝［ｅ，ｅ］
Ｔ＝［ρｄ－ρ，ρｄ－

ρ］Ｔ，则上式可写为：

ｅ[ ]̈ｅ＝Ａ[ ]ｅｅ＋（－Ｂｕ）＋ｘｄ－Ａｘｄ－Ｇ（ρ） （５）

令ｆ＝ｘｄ－Ａｘｄ，Ｂｅ＝－Ｂ，则有：
ｘｅ＝ＡＸｅ＋Ｂｅｕ＋ｆ－Ｇ（ρ） （６）

设计切换函数如下：

ｓ＝ｃｅ＋ｅ＝ ｃ，[ ]１ [ ]ｅｅ＝ＣＸｅ （７）

其中，ｃ＞０且∈Ｒ，当系统状态在切换面ｓ＝０（滑动
模态区）时有 ｅ＝－ｃｅ，系统处于滑动模态区．若采
用趋近律到达条件，选取指数趋近律为：

８８
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ｓ＝－εｓｇｎｓ－ｋｓ （８）
其中，ε，ｋ＞０且∈Ｒ，ｓｇｎ（·）是符号函数．进一步
对式（７）求导得：

ｓ＝ｅ̈＋ｃｅ＝ ｃ，[ ]１
ｅ[ ]̈ｅ＝Ｃｘｅ＝－εｓｇｎｓ－ｋｓ （９）

将式（６）代入上式得：
ＣＡＸｅ＋Ｂｅｕ＋ｆ－Ｇ（ρ[ ]） ＝－εｓｇｎｓ－ｋｓ （１０）

推导得控制律为：

ｕ＝（ＣＢｅ）
－１ －εｓｇｎｓ－ｋｓ－ＣＡＸｅ－Ｃｆ＋ＣＧ（ρ[ ]）

（１１）
３．２　ＰＤα控制

设计滑模面为：

Ｓ＝Ｄαｅ＋ｃｅ＝Ｄα－１ｅ＋ｃｅ （１２）
其中，Ｄαｆ（ｔ）是Ｃａｐｕｔｏ分数阶导数［８］，它的定义可

描述如下：

Ｄαｆ（ｔ）＝ １
Γ（ｎ－α）∫

ｔ

０

ｆｎ（τ）
（ｔ－τ）α－ｎ＋１

ｄτ，

　　ｆｏｒｎ－１＜α＜ｎ （１３）

其中，Γ（ｚ）＝∫
∞

０
ｅ－ｔｔｚ－１ｄｔ是欧拉伽马函数．

对（１２）式两端同时求导得：
ｓ＝Ｄα－１ｅ̈＋Ｃｅ （１４）

将（６）式带入上式得：
ｓ＝Ｄα－１［Ａｅ＋Ｂｅｕ＋ｆ－Ｇ（ρ）］＋Ｃｅ （１５）

选取指数趋近律为（８），则：
ｓ＝Ｄα－１［Ａｅ＋Ｂｅｕ＋ｆ－Ｇ（ρ）］＋Ｃｅ
＝－εｓｇｎＳ－ｋＳ （１６）

推导得控制律为：

ｕ＝Ｂｅ－１｛－Ａｅ－ｆ＋Ｇ（ρ）＋

　Ｄ１－α［－εｓｇｎＳ－ｋＳ－Ｃｅ］｝ （１７）

４　数值仿真与分析

本节运用上述两种控制器，分别针对未扰系统

和受扰系统进行控制仿真，计算控制效果；并从时

效性和能效性两方面对不同的控制方法进行分析

与比较．
４．１　控制仿真

（１）未扰系统的控制仿真
目标航天器轨道的六要素选取如下：轨道的半

长轴ａ＝７１７８．１４５ｋｍ，偏心率ｅ＝０，升交点赤径Ω＝

π／６，轨道倾角ｉ＝π／４，近地点角距ω＝π／６，航天器
过近地点的时刻ｔｐ＝０．此外，目标航天器与追踪航

天器间的初始相对位置和速度赋值为 ρ＝
－６０，３５，－[ ]５０Ｔｍ和 ρ＝ －５，１０，－[ ]８Ｔｍ／ｓ，其期
望值分别为ρｄ＝０，０，[ ]０Ｔｍ和ρｄ＝０，０，[ ]０Ｔｍ／ｓ．分

别采用ＰＤ与ＰＤα控制法，对航天器相对轨道进行
控制，数值仿真结果如图２～图５所示．其中，图２和
图４分别表示ＰＤ与ＰＤα控制下目标航天器与追踪
航天器间的相对位置误差，图３和图５分别表示ＰＤ
与ＰＤα控制下目标航天器与追踪航天器间的相对速
度误差．在初始位置和速度均存在偏差的情况下，两
种控制器均可将位置偏差和速度偏差控制到零，验

证了控制器的有效性．此外，在达到相同控制目标的
过程中，分数阶滑模控制的所需控制时长较整数阶

滑模控制大幅减少．因此，在时效性上，分数阶滑模
控制方法明显优于整数阶滑模控制方法．

图２　ＰＤ控制下的相对位置误差

Ｆｉｇ．２　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒＰＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图３　ＰＤ控制下的相对速度误差

Ｆｉｇ．３　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒＰＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（２）受扰系统的控制仿真
若考虑外部扰动对航天器相对轨道控制的影

响，其轨道动力学模型可表示如下：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｇ（ρ）＋ｄ（ｔ） （１８）
其中，ｄ（ｔ）＝［ｄ１（ｔ）ｄ２（ｔ）ｄ３（ｔ）］

Ｔ为外部对系统的有

界扰动，这里ｄ（ｔ）＝０．２［ｃｏｓ（２ｔ）ｃｏｓ（２ｔ）ｃｏｓ（２ｔ）］Ｔ；
系统中其他参数与未扰系统保持一致．分别采用

９８
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ＰＤ控制器与 ＰＤα控制器对系统（１８）进行控制仿
真，数值结果如图６～图９所示．其中，图６和图８
表示受扰系统在 ＰＤ与 ＰＤα控制下目标航天器与
追踪航天器间的相对位置误差；图７和图９分别表
示受扰系统在 ＰＤ与 ＰＤα控制下目标航天器与追
踪航天器间的相对速度误差．由图知，在系统受到
外界扰动的情况下，两种滑模控制器均可实现系统

的控制目标；且分数阶滑模控制器的时效性仍明显

优于整数阶滑模控制器．

图４　ＰＤα控制下的相对位置误差

Ｆｉｇ．４　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒＰＤαｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图５　ＰＤα控制下的相对速度误差

Ｆｉｇ．５　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒＰＤαｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图６　ＰＤ控制下的相对位置误差（受扰系统）

Ｆｉｇ．６　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒＰＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｐｅｒｔｕｒｂｅｄｓｙｓｔｅｍ）

图７　ＰＤ控制下的相对速度误差（受扰系统）

Ｆｉｇ．７　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒＰＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｐｅｒｔｕｒｂｅｄｓｙｓｔｅｍ）

图８　ＰＤα控制下的相对位置误差（受扰系统）

Ｆｉｇ．８　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒＰＤαｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｐｅｒｔｕｒｂｅｄｓｙｓｔｅｍ）

图９　ＰＤα控制下的相对速度误差（受扰系统）

Ｆｉｇ．９　ＥｒｒｏｒｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒＰＤαｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

（ｐｅｒｔｕｒｂｅｄｓｙｓｔｅｍ）

４．２　控制能耗对比仿真
从以上数值结果不难看出：滑模控制策略可有

效地用于航天器近距离相对轨道的控制问题，且分

数阶控制器的时效性明显高于整数阶控制器．但
是，仅仅考虑时效性对于航天器相对轨道控制方法

的优劣分析与判断是不完善的．因此，为了更加全
面地比较两种控制方法在完成相同任务情况下的

０９
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控制效果，我们还要从能量消耗方面进行计算与比

较．根据动能定理知：能量的消耗量等于动能的改
变量［１１］，则轨道控制的能量消耗为：
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其中，ｖｋ为ｋ时刻追踪航天器的速度．能量消耗的
数值模拟结果如图１０和图１１所示，在分别使用整
数阶和分数阶控制器后，当追踪航天器与目标航天

器实现交汇对接时，两种控制器的能量消耗均趋于

稳定值，但分数阶控制器使用的能量大于整数阶控

制器．即在达到相同控制要求的情况下，分数阶
ＰＤα控制器的能量消耗大于整数阶ＰＤ控制器．

图１０　ＰＤ控制下的能量消耗

Ｆｉｇ．１０　ＥｎｅｒｇｙｅｘｐｅｎｄｉｔｕｒｅｕｎｄｅｒＰＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图１１　ＰＤα控制下的能量消耗

Ｆｉｇ．１１　ＥｎｅｒｇｙｅｘｐｅｎｄｉｔｕｒｅｕｎｄｅｒＰＤαｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

５　结论

本文针对航天器近距离相对轨道的控制问题，

首先，采用非线性ＴＨ方程建立相应的动力学模型

来描述两航天器的相对运动；其次，基于滑模控制

原理和分数阶导数的相关性质，分别设计了整数阶

ＰＤ控制器和分数阶ＰＤα控制器；随后，运用两种滑

模控制器，分别对确定性系统和受扰系统进行控

制．最后，通过数值仿真，验证了控制策略的有效性
和稳定性．在此基础上，还进一步从控制的时效性
及能耗两方面对整数阶 ＰＤ控制器和分数阶 ＰＤα

控制器进行了详细的对比分析．结果表明：在时效
性上，分数阶控制器明显优于整数阶控制器．然而，
达到相同控制要求时，分数阶控制器的能耗大于整

数阶控制器．因此，在追求控制方法稳定性的前提
下，还应根据航天器相对轨道设计的实际需求，从

时效性和能耗两方面综合考虑，选择合适的滑模控

制器进行航天器近距离相对轨道控制．
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