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通信受限下基于终端滑模和指对数滑模方法的
编队航天器姿态协同控制

摘要
针对星间通信时延和信号量化情形

下编队航天器，研究对应的姿态协同控
制器设计问题．首先，为节省编队航天器
星间通信的带宽资源，提出基于信号量
化的星间数据通信策略，并设计了一种
终端滑模姿态协同控制器以保证航天器
编队姿态同步系统的渐近稳定；其次，考
虑到航天器间可能存在通信时延，考虑
基于信号量化的通信策略，提出一种基
于指对数滑模面的编队航天器协同控制
器设计方法，能保证编队航天器在有限
时间内达到期望姿态；最后基于包含 ４
个航天器的编队系统，通过仿真验证了
所提出的协同控制方法的有效性．
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０　 引言

　 　 星间数据传输时，不可避免地存在通信时延［１］ ．一般来说，星间数

据传输时延［２⁃４］主要包括：１）排队延时：即待发送信息进入排队队列，
到此信息开始发送所花费的时间；２）发送延时：从开始发送信息的第

一个字节直至信息的最后一个字节所需的时间；３）传输延时：信息从

发送设备传输到接收设备所花费的时间．以目前的技术手段，在进行

星间通信的过程中是无法避免通信延迟问题的．如不考虑星间通信时

延的影响，所设计的姿态协同控制律可能无法获得理想的控制性能，
甚至会出现使姿态控制系统失稳［５］的情况．另一方面，在考虑通信时

延的情形下，如采用基于事件触发的通信机制进行姿态协同控制器

的设计，由于事件触发通信机制本身就会造成信息传输延迟，如再与

上述的通信时延叠加到一起，无疑增加了控制器的设计负担和保守

性，很难取得理想的控制性能［６⁃８］ ．
除了事件触发通信机制以外，信号量化是另一种能够有效降低

星间通信字节的手段［９］ ．从自动控制理论角度来说，通信时延属于时

间域上的信息滞后，而信号量化属于状态空间意义上的信息截取，如
果一个控制系统同时存在通信时延和信号量化，其对应的信号误差，
是可以通过合理设计控制器进行有效补偿的［１０⁃１３］ ．基于这一原因，本
文将针对编队航天器星间通信中的数据传输时延问题，采用信号量

化的通信策略，研究对应的姿态协同控制器设计问题．
首先，在不考虑通信时延情形下，提出信号量化的星间数据传输

策略，并基于终端滑模面技术设计一种姿态协同控制器以实现航天

器编队姿态的渐近稳定；其次，在星间通信同时存在通信延迟和信号

量化的条件下，提出指对数滑模面设计方法，构造了一种能保证编队

航天器在有限时间内达到期望姿态的协同控制策略；最后，以包含 ４
个刚体航天器的航天器编队为例，通过数值仿真验证了所提出的 ２种
控制器方法的有效性．

１　 问题描述

１ １　 系统编队航天器姿态动力学、运动学方程

考虑包含 ｎ个刚体航天器的编队，第 ｉ个航天器（ｉ ＝ １，…，ｎ） 的动



　 　 　 　力学方程和基于修正的罗德里格参数（Ｍｏｄｉｆｉｅｄ Ｒｏ⁃
ｄｒｉｇｕｅｓ Ｐａｒａｍｅｔｅｒ， ＭＲＰ ） 的运动学方程具有如下

形式：
σ̇ｅｉ ＝Ｆ σｅｉ( ) ωｅｉ， （１）

Ｆ σｅｉ( ) ＝ １
４
１ － σＴｅｉ σｅｉ( ) Ｉ３ ＋ ２σ

×
ｅｉ ＋ ２ σｅｉσＴｅｉ[ ] ，

Ｊｉω̇ｅｉ ＝ － ω ×
ｉ Ｊｉ ω ｉ ＋ ｕｉ ＋ ｄｉ ＋ Ｊｉω

×
ｅｉ Ｃｅｉ ωｄｉ － Ｊｉ Ｃｅｉω̇ｄｉ，

（２）
其中 ω ｅｉ ∈ Ｒ３ 表示第 ｉ 个编队航天器相对于期望坐

标系的姿态角速度，ω ｉ ∈ Ｒ３ 表示第 ｉ 个编队航天器

相对于惯性坐标系的姿态角速度，Ｊｉ∈Ｒ３×３ 表示第 ｉ
个编队航天器的转动惯量矩阵，ｕｉ ∈ Ｒ３ 表示作用在

第 ｉ 个编队航天器上的控制力矩，ｄｉ ∈ Ｒ３ 表示未知

的外部扰动，Ｃｅｉ 表示从体坐标系到期望坐标系的坐

标变换矩阵，ω̇ｄｉ 表示第 ｉ 颗卫星的期望角加速度，
σｅｉ ＝ σ ｅｉ，１ 　 σ ｅｉ，２ 　 σ ｅｉ，３[ ] Ｔ 表示第 ｉ 颗卫星相对于

期望坐标系的修正罗德里格参数，Ｆ（σｅｉ） 表达式中

的Ｉ３ ∈ Ｒ３×３ 表示三阶单位阵．
在上面的运动学方程中，注意到

ＦＴ（σｅｉ）Ｆ（σｅｉ）＝ Ｆ（σｅｉ）ＦＴ（σｅｉ）＝
（１ ＋ σＴｅｉ σｅｉ）２

１６
Ｉ３ ＞ ０，

因此 Ｆ（σｅｉ） 是一个满秩矩阵，其逆阵为

Ｆ －１（σｅｉ） ＝
１６

（１ ＋ σＴｅｉ σｅｉ） ２
ＦＴ（σｅｉ） ．

对于修正的罗德里格参数 σｅｉ，其表达式如下：

σｅｉ ＝ ｎ
→
·ｔａｎ（ θ

４
），

其中ｎ
→
表示欧拉轴，θ 表示欧拉角．显然当 θ 趋近于无

穷时， σｅｉ 亦趋近于无穷．为了避免这种奇异情况发

生，对航天器姿态参数做如下约束：
假设 １　 姿态参数σｅｉ 满足 σｅｉ ２ ∈ ０，１[ ] ，即

欧拉角 θ 的取值范围为 θ ∈ － π，π[ ] ．
为了方便后续的分析和设计，对干扰力矩ｄｉ 做

出如下合理假设：
假设 ２　 作用在编队航天器上的干扰力矩

ｄｉ（ ｔ）（ ｉ ＝１，２，…，ｎ） 满足如下范数有界条件：
ｄｉ ≤ ｄＭ，ｉ ＝ １，２，…，ｎ，

其中ｄＭ ＞ ０是已知常数．

１ ２　 对数量化器

如前所述，航天器编队系统在进行姿态协同控

制时，编队中各航天器间会发送、接收状态信息．为
了减少通信压力、节约带宽，有时需要对状态信息进

行量化处理，本节采用对数量化策略对星间通信数

据进行信号量化．
给定任意向量 ｘ ＝ ｘ１ 　 ｘ２ 　 ｘ３[ ] Ｔ，采用对数量

化策 略 进 行 编 码 ⁃ 解 码， 其 量 化 值 Ｑ（ｘ） ＝
Ｑ（ｘ１）　 Ｑ（ｘ２）　 Ｑ（ｘ３）[ ] Ｔ 可以按如下非线性映射

函数求解：

Ｑ ｘｉ( ) ＝

ｘ ｊ，　 　 　 　 ｘ ｊ

１ ＋ σ
＜ ｘｉ ≤

ｘ ｊ

１ － σ
，

０， ０ ≤ ｘｉ ≤
ｘ０

１ ＋ σ
，

－ Ｑ － ｘｉ( ) ， ｘｉ ＜ ０，

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（３）

其中参数 ｘ ｊ ＝ ρ １－ｊｘ０（ ｊ ＝ １，２，…），ｘ０ ＞ ０是事先给定

的量化器初始值，０ ＜ ρ ＜ １ 表示对数量化器密度，
δ ＝（１ － ρ） ／ （１ ＋ ρ） ．ρ和 δ刻画了量化器的量化稠密

程度：ρ 越小，δ 越大，量化密度越大，量化越稀疏；ρ
越大，δ越小，量化密度越小，量化越密集．图１是一个

对数量化器的例子，其中 δ ＝ １ ／ ３，ρ ＝ ０．５，ｘ０ ＝ ０ ００１．
从图 １中可以看出 ρ 决定了量化区间大小，因此可以

根据实际情况调节 ρ 和 δ 的数值以得到理想的对数

量化器．

图 １　 量化函数

Ｆｉｇ １　 Ｑｕａｎｔｉｚａｔｉｏｎ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

引理 １　 给定一个向量 ｘ ∈ Ｒ３，若采用对数量

化器（３） 对 ｘ 进行量化，定义量化误差ｄｑ（ｘ） ＝ Ｑ（ｘ）
－ ｘ，则ｄｑ（ｘ） 满足如下的约束：

ｄｑ（ｘ） ≤ ３
ｘ０

１ ＋ δ
＋ δ
１ － δ

Ｑ（ｘ） ．

证明 　 由对数量化器（３） 的性质可知，当ｘｉ ≤
ｘ０ ／ （１ ＋ δ）时，Ｑ（ｘ） ＝ ０，因此，根据矩阵 １⁃范数的定

义可以推出

ｄｑ（ｘ） ＝ Ｑ（ｘ） － ｘ ＝ ｘ ≤

　 　 ｘ０

１ ＋ δ
＋ ｘ０

１ ＋ δ
＋ ｘ０

１ ＋ δ
＝ ３ ｘ０

１ ＋ δ
（４）

０３
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成立．而当 ｘｉ ＞ ｘ０ ／ （１ ＋ δ） 时，则有

ｘ ｊ

１ ＋ δ
＜ ｘｉ ≤

ｘ ｊ

１ － δ
成立．注意到式（４）中的 ｘ ｊ 就是ｘｉ 的量化值Ｑ（ｘｉ），因
此对应的量化误差ｄｑ（ｘ） 满足：

Ｑ（ｘ） δ
１ ＋ δ

＞ Ｑ（ｘ） － ｘ≥ Ｑ（ｘ）
－ δ
１ － δ

．

另一方面，由 δ ∈ （０，１） 的性质可知其满足

δ ／ （１ ＋ δ） ＜ δ ／ （１ － δ），因此，当ｘｉ ＞ ｘ０ ／ （１ ＋ δ） 时

量化误差ｄｑ（ｘ） 的范数满足：

ｄｑ（ｘ） ＝ Ｑ（ｘ） － ｘ ≤ δ
１ － δ

Ｑ（ｘ） ．

综合ｘｉ ＞ ｘ０ ／ （１ ＋ δ） 和ｘｉ ≤ ｘ０ ／ （１ ＋ δ） 两种情

况考虑，对任意的向量 ｘ∈ Ｒ３，其量化误差ｄｑ（ｘ） 一

定满足如下约束：

ｄｑ（ｘ） ≤ ３
ｘ０

１ ＋ δ
＋ δ
１ － δ

Ｑ（ｘ） ．

２　 通信时延和信号量化情形下航天器编队
协同控制器设计

　 　 本节将针对存在通信时延和信号量化情形，设
计姿态协同控制器使航天器编队完成给定的姿态跟

踪任务．在编队飞行过程中，为实现姿态协同目标，
第 ｉ 个成员航天器需要第 ｊ 个成员航天器的姿态信

息 （σｅｊ 和ω ｅｊ） ．因此，为方便下面分析，把和第 ｉ 颗成

员航天器有信息通信的所有其他成员航天器定义为

一个集合Ｎｉ ．
假设 ３　 定义第 ｉ个航天器和第 ｊ个航天器间的

通信延时Ｔｉｊ ＞ ０是固定的常数，并且满足Ｔｉｊ ＝ Ｔ ｊｉ ．在
进行本节的航天器编队姿态协同控制器分析和设计

工作之前，需要给出下面两个关于系统有限时间收

敛的引理．
引理 ２［７］ 　 给定一个非线性系统 ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ，ｕ，

ｔ），其中 ｘ∈ Ｒｎ 是状态向量，ｕ∈ Ｒｍ 是控制输入向

量，如果存在一个 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ（ｘ）：Ｕ→ Ｒ，其中

集合 Ｕ⊂ Ｒｎ 包含原点，满足：
Ｖ̇（ｘ） ＋ ａＶ（ｘ） ＋ ｂＶλ（ｘ） ≤ ０，

其中，ａ ＞ ０，ｂ ＞ ０，λ ∈ （０，１） 为已知常数，则该非

线性系统是有限时间稳定的，且收敛时间Ｔｒｅａｃｈ 满足：

Ｔｒｅａｃｈ ≤
１

ａ（１ － λ）
ｌｎ ａＶ

１－λ（ｘ（０）） ＋ ｂ
ｂ

．

引理 ３［７］ 　 给定一个非线性系统 ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ，ｕ，
ｔ），其中 ｘ∈ Ｒｎ 是状态向量，ｕ∈ Ｒｍ 是控制输入向

量，如存在一个 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ（ｘ）：Ｕ → Ｒ，Ｕ ⊂

Ｒｎ，满足：
Ｖ̇（ｘ） ＋ ｂＶλ（ｘ） ≤ ０，

其中，ｂ ＞ ０，λ ∈ （０，１） 为已知常数，则存在一个集

合Ｕ０⊂Ｒｎ，使对任意的初始条件 Ｖ（ｘ０） ∈Ｕ０⊂Ｒｎ，
都能保证该非线性系统是有限时间稳定的，且收敛

时间满足：

Ｔｒｅａｃｈ ≤
Ｖ１－λ（ｘ０）
ｂ（１ － λ）

．

２ １　 终端滑模姿态协同控制器设计

本小节首先考虑理想的星间通信情形，即编队

航天器的星间通信不存在时延，采用信号量化通信

策略进行航天器编队姿态协同控制器的分析和设

计，以期在实现编队航天器姿态协同任务的同时，节
省编队航天器之间的通信字节和带宽．

首先，针对编队航天器姿态控制系统（１）—（２）
定义如下所示的终端滑模面：

ｓｉ（ ｔ） ＝ ｃ·σｅｉ ＋ ｓｉｇｄ σ̇ｅｉ( ) ， （５）
其中 ｃ ＞ ０，１ ＜ ｄ ＜ ２是待设计参数，ｓｉｇ（·） 是与符

号函数相关的项，具体定义如下：

ｓｉｇｄ σ̇ｅｉ( ) ＝

σ̇ｅｉ，１
ｄ·ｓｉｇｎ（ σ̇ｅｉ，１）

σ̇ｅｉ，２
ｄ·ｓｉｇｎ（ σ̇ｅｉ，２）

σ̇ｅｉ，３
ｄ·ｓｉｇｎ（ σ̇ｅｉ，３）

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

．

当编队航天器姿态控制系统（１）—（２） 的状态

轨线到达滑模面ｓｉ ＝ ０上后，由滑模面函数（５） 可以

推出

ｃσｅｉ ＝ ｃ

σ ｅｉ，１

σ ｅｉ，２

σ ｅｉ，３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ －

σ̇ｅｉ，１
ｄ·ｓｉｇｎ（ σ̇ｅｉ，１）

σ̇ｅｉ，２
ｄ·ｓｉｇｎ（ σ̇ｅｉ，２）

σ̇ｅｉ，３
ｄ·ｓｉｇｎ（ σ̇ｅｉ，３）

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

．

注意到 ｃ ＞ ０同时 １ ＜ ｄ ＜ ２是一个非整数，所
以由上式可以判断 ｓｉｇｎ σｅｉ( ) ＝ － ｓｉｇｎ σ̇ｅｉ( ) 成立，同

时σｅｉ 和 σ̇ｅｉ 满足如下关系：

σ̇ｅｉ ＝

σ̇ｅｉ，１

σ̇ｅｉ，２

σ̇ｅｉ，３

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝ － ｃ
１
ｄ

σ ｅｉ，１

１
ｄ·ｓｉｇｎ σ ｅｉ，１( )

σ ｅｉ，２

１
ｄ·ｓｉｇｎ σ ｅｉ，２( )

σ ｅｉ，３

１
ｄ·ｓｉｇｎ σ ｅｉ，３( )

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝

　 　 － ｃ
１
ｄ ｓｉｇ

１
ｄ σｅｉ( ) ． （６）

引理 ４　 当编队航天器姿态控制系统（１）—（２）
的状态轨线到达滑模面 ｓｉ（ ｔ） ＝ ０ 之后，其姿态参数

σｅｉ（ ｔ） 和 ω ｅｉ（ ｔ） 将在有限时间内收敛到原点，并且

收敛时间ｔ１ 满足：

１３
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：２９⁃４０
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ｔ１ ＝ ２ｄ
ｗ

ｄ－１
２ｄ （σｅｉ（０））

２
１＋ｄ
２ｄ ｃ

１
ｄ（ｄ － １）

．

证明 　 对编队航天器姿态控制系统（１）—（２）
定义如下的 Ｌｙｐａｕｎｏｖ函数：

Ｗ（ ｔ） ＝ １
２
σＴｅｉσｅｉ ．

对 Ｗ（ ｔ） 求导，并将（６） 代入可得：

Ｗ̇（ ｔ） ＝ － ｃ
１
ｄ σＴｅｉｓｉｇ

１
ｄ σｅｉ( ) ＝

－ ｃ
１
ｄ· σ ｅｉ，１

１＋ｄ
ｄ ＋ σ ｅｉ，２

１＋ｄ
ｄ ＋ σ ｅｉ，３

１＋ｄ
ｄ( ) ． （７）

由于参数 ｄ 满足 １ ＜ ｄ ＜ ２，因此推出（１ ＋ ｄ） ／
ｄ∈（１．５，２），那么式（７） 第二行括号内的项满足：

σ ｅｉ，１

１＋ｄ
ｄ ＋ σ ｅｉ，２

１＋ｄ
ｄ ＋ σ ｅｉ，３

１＋ｄ
ｄ ≥

　 　 σ ｅｉ，１
２ ＋ σ ｅｉ，２

２ ＋ σ ｅｉ，３
２( )

１＋ｄ
２ｄ ． （８）

将（８）代入（７）可以推出：

Ｗ̇（ ｔ） ≤－ ｃ
１
ｄ σｅｉ

１＋ｄ
４ｄ
２ ＝ － ｃ

１
ｄ ２Ｗ（ ｔ）( )

１＋ｄ
２ｄ ），

可改写为

Ｗ̇ ＋ ２
１＋ｄ
２ｄ ｃ

１
ｄ Ｗ

１＋ｄ
２ｄ( ) （ ｔ） ≤ ０．

由于 １ ＜ ｄ ＜ ２，因此推出
３
４

＜ １
＋ ｄ
２ｄ

＜ １，那么

根据引理 ３可知，σｅｉ将在有限时间内收敛到原点，其
收敛时间满足：

ｔ１ ≤ ２ｄ
ｗ

ｄ－１
２ｄ （σｅｉ（０））

２
１＋ｄ
２ｄ ｃ

１
ｄ（ｄ － １）

．

另一方面，当σｅｉ ＝ ０时，姿态运动学方程（１） 退

化为

ω ｅｉ ＝ Ｆ －１· σｅｉ( ) ｃ
１
ｄ·０ ＝ ０，

说明航天器角速度矢量 ω ｅｉ 也将在有限时间内收敛

到平衡点．
引理 ４ 说明当编队航 天 器 姿 态 控 制 系 统

（１）—（２） 的状态轨线到达滑模面 ｓｉ（ ｔ）＝ ０后，σｅｉ 和

ω ｅｉ 将在有限时间内收敛到原点．下面来分析滑模面

ｓｉ（ ｔ） ＝ ０的能达性．注意滑模函数 ｓｉ（ ｔ） 时间导数为

ｓ̇ｉ（ ｔ） ＝ ｃ·σ̇ｅｉ ＋

ｄ σ̇ｅｉ，１
ｄ－１ σ̈ｅｉ，１

ｄ σ̇ｅｉ，２
ｄ－１ σ̈ｅｉ，２

ｄ σ̇ｅｉ，３
ｄ－１ σ̈ｅｉ，３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

　 　 ｃ·σ̇ｅｉ ＋ ｄ·ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( )·σ̈ｅｉ ．

将 σ̇ｅｉ ＝ Ｆ σｅｉ( ) ω ｅｉ 代入上式得到

ｓ̇ｉ（ｔ） ＝ ｃ·σ̇ｅｉ ＋ ｄ·ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) Ｆ̇ωｅｉ ＋ Ｆω̇ｅｉ( ) ． （９）

另一方面，由编队航天器姿态动力学系统（２）可

以推出：
ω̇ｅｉ（ ｔ） ＝ Ｊ －１

ｉ （ － ω ×
ｉ Ｊｉ ω ｉ ＋ ｕｉ ＋ ｄｉ ＋

　 　 Ｊｉω
×
ｅｉ Ｃｅｉ ωｄｉ － Ｊｉ Ｃｅｉ ω̇ｄｉ），

将上式代入（９） 得到：
ｓ̇ｉ（ ｔ） ＝ ｄ·ｄｉａｇ σ̇ｅｉ

ｄ－１( ) ＦＪ －１
ｉ （ － ω ×

ｉ Ｊｉ ω ｉ ＋

　 　 ｕｉ ＋ ｄｉ ＋ Ｊｉω
×
ｅｉ Ｃｅｉ ωｄｉ － Ｊｉ Ｃｅｉ ω̇ｄｉ） ＋

　 　 ｃσ̇ｅｉ ＋ ｄ·ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) Ｆ̇ω ｅｉ ． （１０）

定理 １　 考虑编队航天器姿态控制系统（１）—
（２），并将其中各成员航天器的控制力矩设计为如下

形式：
ｕｉ（ ｔ） ＝ ω ×

ｉ Ｊｉ ω ｉ － Ｊｉω
×
ｅｉ Ｃｅｉ ωｄｉ ＋ Ｊｉ Ｃｅｉ ω̇ｄｉ －

ＪｉＦ
－１Ｆ̇ ω ｅｉ －

ｃ
ｄ

ＪｉＦ
－１ｓｉｇ２－ｄ σ̇ｅｉ( ) ＋

ＪｉＦ
－１ [∑

ｊ∈Ｎｉ

Ｑ ｓｊ( ) － ｓｉ（ ｔ） － ｄｉａｇ ｓｉ（ ｔ）
１
２( )·

ｓｉｇｎ ｓｉ（ ｔ）( ) － ｋｓ·ｓｉｇｎ ｓｉ（ ｔ）( ) ]， （１１）

其中滑模控制器增益设计为

ｋｓ ＝ Ｆ σｅｉ( ) Ｊ －１
ｉ ２· ｄｉ ２ ＋∑

ｊ∈Ｎｉ

Ｑ ｓｊ( ) ２ ．

则在控制律（１１） 作用下，编队航天器姿态控制系统

（１）—（２） 的状态轨线将在有限时间内达到滑模面

ｓｉ（ ｔ） ＝ ０．
证明 　 对编队航天器姿态控制系统（１）—（２）

定义如下 Ｌｙｐａｕｎｏｖ函数：

Ｖ（ ｔ） ＝ １
２
ｓｉ（ ｔ） Ｔ ｓｉ（ ｔ） ．

将姿态协同控制律（１１） 代入滑模面方程（１０）
可得：

Ｖ̇（ ｔ） ＝ ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ＦＪ －１

ｉ ·

－ ω ×
ｉ Ｊｉ ω ｉ ＋ ｕｉ ＋ ｄｉ ＋ Ｊｉω

×
ｅｉ Ｃｅｉ ωｄｉ － Ｊｉ Ｃｅｉ ω̇ｄｉ( ) ＋

ｓｉ（ ｔ） Ｔ ｃ·σ̇ｅｉ ＋ ｄ·ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) Ｆ̇ ω ｅｉ[ ] ＝

ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ＦＪ －１

ｉ ｄｉ ＋

ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( )·

∑
ｊ∈Ｎｉ

Ｑ ｓｊ( ) － ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ） －

ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ）

１
２( ) ｓｉｇｎ ｓｉ（ ｔ）( ) －

ｄ·ｋｓ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉｇｎ ｓｉ（ ｔ）( ) ． （１２）

注意到式（１２）中的 ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ） １ 和

ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ２ 两项满足如下关系：

ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ） ＝

　 　 σ̇ｅｉ，１ ｓｉ，１ ＋ σ̇ｅｉ，２ ｓｉ，２ ＋ σ̇ｅｉ，３ ｓｉ，３ ≥

２３
易航，等．通信受限下基于终端滑模和指对数滑模方法的编队航天器姿态协同控制．

ＹＩ Ｈａｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｌｉｍｉｔｅｄ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｎｄ ｅｘｐｏｎｅｎｔ⁃ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ．



　 　 σ̇２ｅｉ，１ｓ２ｉ，１ ＋ σ̇２ｅｉ，２ｓ２ｉ，２ ＋ σ̇２ｅｉ，３ｓ２ｉ，３( ) ＝

　 　 ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ２ ． （１３）

将不等式（１３）代入 Ｌｙｐａｕｎｏｖ函数 Ｖ（ ｔ） 的导数

（１２） 可得：
Ｖ̇（ｔ） ≤ｄ‖ｓｉ（ｔ）Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ

ｄ－１( ) ‖２ (‖Ｆ σｅｉ( ) Ｊ－１
ｉ ‖２·

‖ｄｉ‖２ ＋∑
ｊ∈Ｎｉ

Ｑ ｓｊ( ) ２ ) －

ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ） －

ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｄｉａｇ ｓｉ（ ｔ）

１
２( )·

ｓｉｇｎ ｓｉ（ ｔ）( ) － ｄ ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ） １·ｋｓ ≤

－ ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ） － ｄ·ｓｉ（ ｔ） Ｔ·

ｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｄｉａｇ ｓｉ（ｔ）

１
２( ) ｓｉｇｎ ｓｉ（ｔ）( ) ． （１４）

考虑不等式（１４）的最后一行，第一项满足如下

性质：
ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ

ｄ－１( ) ｓｉ（ ｔ） ≥

　 　 ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１( )·ｓｉ（ ｔ） Ｔ ｓｉ（ ｔ）， （１５）

同时，第二项满足

ｓｉ（ ｔ） Ｔｄｉａｇ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ｄｉａｇ ｓｉ（ ｔ）

１
２( ) ｓｉｇｎ ｓｉ（ ｔ）( ) ＝

σ̇ｅｉ，１
ｄ－１ ｓｉ，１

３
２ ＋ σ̇ｅｉ，２

ｄ－１ ｓｉ，２
３
２ ＋

σ̇ｅｉ，３
ｄ－１ ｓｉ，３

３
２ ≥ ｍｉｎ σ̇ｅｉ

ｄ－１( )·

ｓｉ，１
３
２ ＋ ｓｉ，２

３
２ ＋ ｓｉ，３

３
２( ) ≥

ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１· ｓｉ（ ｔ） Ｔｓｉ（ ｔ）( )

３
４ ， （１６）

其中

ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１( ) ＝ ｍｉｎ σ̇ｅｉ，１

ｄ－１， σ̇ｅｉ，２
ｄ－１， σ̇ｅｉ，３

ｄ－１{ } ．
将式（１５） 、（１６） 代入不等式（１４） 得到

Ｖ̇（ ｔ） ≤－ ｄ·ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１·ｓｉ（ ｔ） Ｔ ｓｉ（ ｔ） －

　 　 ｄ·ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１· ｓｉ（ ｔ） Ｔ ｓｉ（ ｔ）( )

３
４ ≤

　 　 － ２ｄ·ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１·Ｖ（ ｔ） －

　 　 ｄ·ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１· ２Ｖ（ ｔ）( )

３
４ ，

并进一步改写为如下形式：

Ｖ̇（ ｔ） ＋ ２ｄ·ｍｉｎ σ̇ｅｉ
ｄ－１·Ｖ（ ｔ） ＋ ２

３
４ ｄ·ｍｉｎ σ̇ｅｉ

ｄ－１·

Ｖ（ ｔ）( )
３
４ ≤ ０． （１７）

考虑不等式（１７），并基于引理 ２ 可推断出编队

航天器姿态控制系统（１）—（２）的状态轨线将在有

限时间内达到滑模面 ｓｉ（ ｔ） ＝ ０上．

２ ２　 基于指对数滑模面的姿态控制策略

上一小节针对理想的星间通信情形，采用信号

量化通信策略进行了航天器编队姿态协同控制器的

分析和设计．本小节将考虑航天器编队中星间信息

传输的通信延迟现象．基于信号量化传输策略并采

用指对数型滑模面理论设计对应的姿态协同控制

器，以保证编队航天器能够完成姿态协同任务．
首先，定义如下形式的指对数滑模面函数：

ｓｉ２（ ｔ） ＝ ω ｅｉ（ ｔ） ＋ Ｆ －１ σｅｉ( ) αＡ σｅｉ( ) ＋ βＢ σｅｉ( )[ ] ，
（１８）

其中参数矩阵 Ａ σｅｉ( ) 和 Ｂ σｅｉ( ) 具有如下形式：

Ａ σｅｉ( ) ＝

（２ｅ σｅｉ，１ － １）ｌｎ（２ － ｅ－ σｅｉ，１ ）ｓｉｇｎ（σｅｉ，１）

（２ｅ σｅｉ，２ － １）ｌｎ（２ － ｅ－ σｅｉ，２ ）ｓｉｇｎ（σｅｉ，２）

（２ｅ σｅｉ，３ － １）ｌｎ（２ － ｅ－ σｅｉ，３ ）ｓｉｇｎ（σｅｉ，３）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

Ｂ σｅｉ( ) ＝

（２ｅ σｅｉ，１ － １）ｌｎ
ｑ
ｐ（２ － ｅ－ σｅｉ，１ ）ｓｉｇｎ（σｅｉ，１）

（２ｅ σｅｉ，２ － １）ｌｎ
ｑ
ｐ（２ － ｅ－ σｅｉ，２ ）ｓｉｇｎ（σｅｉ，２）

（２ｅ σｅｉ，３ － １）ｌｎ
ｑ
ｐ（２ － ｅ－ σｅｉ，３ ）ｓｉｇｎ（σｅｉ，３）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

，

α ＞ ０，β ＞ ０是待设计常数，ｑ ＞ ０，ｐ ＞ ０要求选取为

奇数并且满足 ｑ ＜ ｐ ＜ ２ｑ．
考虑指对数滑模面方程（１８），当 ｓｉ２（ ｔ） ＝ ０ 时该

方程退化为

σ̇ｅｉ（ ｔ） ＝ － αＡ σｅｉ( ) － βＢ σｅｉ( ) ． （１９）
针对系统（１９），给出如下引理．
引理 ５　 当编队航天器姿态控制系统（１）—（２）

的状态轨线到达 ｓｉ２（ ｔ） ＝ ０ 之后，姿态参数σｅｉ 和ω ｅｉ

将在有限时间内收敛到平衡点，并且收敛时间满足：

ｔ２ ＝
ｐ

α ｐ － ｑ( )
ｌｎ

αＶ
ｐ

ｐ－ｑ σｅｉ ０( )( ) ＋ β
β

．

证明 　 对编队航天器姿态控制系统（１）—（２）
构造如下 Ｌｙｐａｕｎｏｖ函数：

Ｖ（ ｔ） ＝ ∑
ｊ ＝ １，２，３

ｌｎ（２ － ｅ － σ ｅｉ，ｊ（ ｔ） ），

对其求导得：

Ｖ̇（ ｔ） ＝ ∑
ｊ ＝ １，２，３

１
２ｅ σ ｅｉ，ｊ － １

·σ̇ｅｉ，ｊ·ｓｉｇｎ σ ｅｉ，ｊ( ) ．

当编队航天器姿态控制系统（１）—（２） 的状态

轨线到达 ｓｉ２（ ｔ） ＝ ０之后，显然满足方程（１９） ．将其代

入上式得到：

Ｖ̇（ ｔ） ＝ － ∑
ｊ ＝ １，２，３

ｓｉｇｎ σ ｅｉ，ｊ( )

２ｅ σ ｅｉ，ｊ － １
·α（２ｅ σ ｅｉ，ｊ － １）·

ｌｎ ２ － ｅ － σ ｅｉ１( ) ｓｉｇｎ σ ｅｉ，ｊ( ) －

∑
ｊ ＝ １，２，３

ｓｉｇｎ σ ｅｉ，ｊ( )

２ｅ σ ｅｉ，ｊ － １
·β（２ｅ σ ｅｉ，ｊ － １）·

ｌｎ
ｑ
ｐ ２ － ｅ － σ ｅｉ１( ) ｓｉｇｎ σ ｅｉ，ｊ( ) ＝

－∑
ｊ ＝１，２，３

αｌｎ ２ － ｅ－ σｅｉ，ｊ( ) ＋ βｌｎ
ｑ
ｐ ２ － ｅ－ σｅｉ，ｊ( )[ ] ＝

３３
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：２９⁃４０
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－ αＶ（ ｔ） － βＶ
ｑ
ｐ （ ｔ） ．

因此推出

Ｖ̇（ ｔ） ＋ αＶ（ ｔ） ＋ β Ｖ ｑ
ｐ
（ ｔ） ＝ ０．

注意到上式中的参数满足 α ＞ ０，β ＞ ０， ｑ
ｐ
∈

（ １
２
，１），因此由引理 ２ 可知修正的罗德里格参数

σｅｉ（ ｔ） 将在有限时间内收敛到平衡点，其稳定时

间为

ｔ２ ＝
ｐ

α ｐ － ｑ( )
ｌｎ

αＶ
ｐ

ｐ－ｑ σｅｉ ０( )( ) ＋ β
β

．

当σｅｉ（ ｔ） ＝ ０之后，根据方程（１９） 可知角速度误

差满足：
ω ｅｉ ＝ － Ｆ －１ σｅｉ( ) α·０ ＋ β·０[ ] ＝ ０，

这意味着在ｔ２ 时刻ω ｅｉ 也收敛到了平衡点．证毕．
下面再来分析滑模面ｓｉ２（ ｔ） ＝ ０的能达性．考虑指

对数滑模面函数（１８），可推导出其导数方程为

ｓ̇ｉ２（ ｔ） ＝ ω̇ｅｉ（ ｔ） ＋ Ｆ̇ －１ σｅｉ( ) αＡ σｅｉ( ) ＋ βＢ σｅｉ( )[ ] ＝
＋ Ｆ －１ σｅｉ( ) αＡ̇ σｅｉ( ) ＋ βＢ̇ σｅｉ( )[ ] ， （２０）

其中 导 数 项 Ｆ̇ －１ σｅｉ( ) ，Ａ̇ σｅｉ( ) ，Ｂ̇ σｅｉ( ) 的 表 达 式

如下：

Ｆ̇－１（σｅｉ）＝
１６

（１ ＋ σＴｅｉσｅｉ）２
Ｆ̇Ｔ（σｅｉ） －

１６·σＴｅｉσ̇ｅｉ
（１ ＋ σｅｉ σｅｉ）３

ＦＴ（σｅｉ），

Ａ̇ σｅｉ( ) ＝

（２ｅ σ ｅｉ，１ ｌｎ ２ － ｅ － σ ｅｉ，１( ) ＋ １） σ̇ｅｉ，１

（２ｅ σ ｅｉ，２ ｌｎ ２ － ｅ － σ ｅｉ，２( ) ＋ １） σ̇ｅｉ，２

（２ｅ σ ｅｉ，３ ｌｎ ２ － ｅ － σ ｅｉ，３( ) ＋ １） σ̇ｅｉ，３

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

，

Ｂ̇ σｅｉ( ) ＝

２ｅ σ ｅｉ，１ ｌｎ
ｑ
ｐ ２ － ｅ － σ ｅｉ，１( ) ＋

　 　 ｑ
ｐ
ｌｎ

ｑ－ｐ
ｐ ２ － ｅ － σ ｅｉ，１( ) σ̇ｅｉ，１

２ｅ σ ｅｉ，２ ｌｎ
ｑ
ｐ ２ － ｅ － σ ｅｉ，２( ) ＋

　 　 ｑ
ｐ
ｌｎ

ｑ－ｐ
ｐ ２ － ｅ － σ ｅｉ，２( ) σ̇ｅｉ，２

２ｅ σ ｅｉ，３ ｌｎ
ｑ
ｐ ２ － ｅ － σ ｅｉ，３( ) ＋

　 　 ｑ
ｐ
ｌｎ

ｑ－ｐ
ｐ ２ － ｅ － σ ｅｉ，３( ) σ̇ｅｉ，３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

． （２１）

将编队航天器的姿态动力学方程（２）代入（２０）
可以推出：

Ｊｉ ｓ̇ｉ２（ ｔ） ＝ Ｆ̇ －１ σｅｉ( ) αＡ σｅｉ( ) ＋ βＢ σｅｉ( )[ ] ＋

　 　 Ｆ－１ σｅｉ( ) αＡ̇ σｅｉ( ) ＋ βＢ̇ σｅｉ( )[ ] － ω×
ｉ Ｊｉ ωｉ ＋

　 　 ｕｉ ＋ ｄｉ ＋ Ｊｉ ω
×
ｅｉＣｅｉωｄｉ － ＪｉＣｅｉ ω̇ｄｉ ． （２２）

下面给出关于保证指对数滑模面函数（１８） 能

达性的定理．
定理 ２　 考虑指对数滑模面方程（２０），将编队

航天器姿态控制系统中各成员航天器的控制力矩设

计为如下形式：
ｕｉ（ ｔ） ＝ － Ｆ̇ －１ σｅｉ( ) αＡ σｅｉ( ) ＋ βＢ σｅｉ( )[ ] －

　 　 Ｆ－１ σｅｉ( ) αＡ̇ σｅｉ( ) ＋ βＢ̇ σｅｉ( )[ ] ＋ ω ×
ｉ Ｊｉ ωｉ ＋

　 　 ＪｉＣｅｉ ω̇ｄｉ － Ｊｉω
×
ｅｉＣｅｉωｄｉ － ｋｐ∑

ｊ∈Ｎｉ

ｓｉ２（ ｔ） ＋

　 　 ∑
ｊ∈Ｎｉ

Ｑ ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( )( ) － ｋｐｓｉｇｎ ｓｉ２（ ｔ）( ) ， （２３）

其中增益参数 ｋｐ ＞ １， ｋｑ ＝ δ
１ － δ∑ｊ∈Ｎｉ

‖Ｑ（ｓｊ２（ ｔ －

Ｔｉｊ））‖１ ＋ ｄｍ ＋ ３
ｘ０
１ ＋ δ

，则编队航天器姿态控制系统

（１）—（２） 的状态轨线将渐近地到达滑模面ｓｉ２（ ｔ） ＝
０，即满足ｌｉｍ

ｔ→∞
ｓｉ２（ ｔ） ＝ ０．

证明 　 对编队航天器姿态控制系统（１）—（２）
定义如下的 Ｌｙｐａｕｎｏｖ函数：

Ｕ（ ｔ） ＝ １
２∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｓＴｉ２（ ｔ） Ｊｉｓｉ２（ ｔ） ＋

　 　 １
２∑

ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ
∫ｔ
ｔ －Ｔｉｊ

ｓＴｊ２（ ｔ） ｓｊ２（ ｔ）ｄτ， （２４）

则对其求导得到

Ｕ̇（ ｔ） ＝∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｓＴｉ２（ ｔ） Ｊｉ ｓ̇ｉ２（ ｔ） ＋

１
２∑

ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｊ２（ ｔ）ｓｊ２（ ｔ） － ｓＴｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( ) ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( )[ ] ．

（２５）
在式（２５）中，注意到如下性质成立：

ｓＴｊ２（ ｔ）ｓｊ２（ ｔ） － ｓＴｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( ) ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( ) ＝
ｓ２ｉ２，１ ＋ ｓ２ｊ２，１ ｔ － Ｔｉｊ( )[ ] ＋ ｓ２ｉ２，２ ＋ ｓ２ｊ２，２ ｔ － Ｔｉｊ( )[ ] ＋

ｓ２ｉ２，３ ＋ ｓ２ｊ２，３ ｔ － Ｔｉｊ( )[ ] ≥ ２ ｓｉ２，１ ｓ ｊ２，１ ｔ － Ｔｉｊ( ) ＋
２ ｓｉ２，２ ｓ ｊ２，２ ｔ － Ｔｉｊ( ) ＋ ２ ｓｉ２，３ ｓ ｊ２，３ ｔ － Ｔｉｊ( ) ＝

２ｓＴｉ２（ ｔ）ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( ) ．
因此（２５） 可以放大为

Ｕ̇（ｔ） ≤∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｓＴｉ２（ｔ）Ｊｉ ｓ̇ｉ２（ｔ） －∑

ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ｔ） ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( )[ ] ＋

１
２∑

ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｊ２（ ｔ） ｓｊ２（ ｔ） ＋ ｓＴｉ２（ ｔ） ｓｉ２（ ｔ）[ ] ． （２６）

又因为如下性质成立：

∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｊ２（ ｔ） ｓｊ２（ ｔ） ＝∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｓＴｉ２（ ｔ） ｓｉ２（ ｔ）∑

ｊ∈Ｎｉ

１ ＝

４３
易航，等．通信受限下基于终端滑模和指对数滑模方法的编队航天器姿态协同控制．

ＹＩ Ｈａｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｌｉｍｉｔｅｄ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｅｒｍｉｎａｌ ａｎｄ ｅｘｐｏｎｅｎｔ⁃ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ．



　 　 ∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ ｔ）ｓｉ２（ ｔ），

因此可以进一步推出：

Ｕ̇（ ｔ） ≤∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｓＴｉ２Ｊｉ ｓ̇ｉ２ ＋∑

ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ ｔ） ｓｉ２（ ｔ） －

　 　 ∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ ｔ）ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( )[ ] ． （２７）

基于滑模面方程（２２），并将控制律（２３）代入式

（２７）得到：

Ｕ̇（ ｔ） ≤－ ｋｐ － １( )∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ ｔ）ｓｉ２（ ｔ） ＋

∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｓＴｉ２（ ｔ）ｄｉ － ｋｐｓＴｉ２·ｓｉｇｎ ｓｉ２（ ｔ）( ) ＋

∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ ｔ） Ｑ ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( )( ) － ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( )( ) ≤

－ ｋｐ － １( )∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ ｔ） ｓｉ２（ ｔ） ＋∑
ｎ

ｉ ＝ １
ｓｉ２（ ｔ） ２·

ｄｉ ２ ＋ ｄｑ ｓｊ２ ｔ － Ｔｉｊ( )( ) ２( ) － ｋｑ ｓｉ２（ ｔ） １ ．
对于 向 量 ｓｉ２（ ｔ） ∈ Ｒ３， 注 意 到 ｓｉ２（ ｔ） １ ＞

ｓｉ２（ ｔ） ２ 成立．因此由（２８） 可以推出：

Ｕ̇（ ｔ） ≤－ ｋｐ － １( )∑
ｎ

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓＴｉ２（ ｔ） ｓｉ２（ ｔ） ． （２８）

显然，指对数滑模面 ｓｉ２（ ｔ） ＝ ０是渐近能达的，即编队

航天器姿态控制系统（１）—（２） 的状态轨线将渐近

收敛到滑模面ｓｉ２（ ｔ） ＝ ０上．

３　 仿真算例

本节将给出数值仿真算例，验证所提出的两种

编队航天器姿态协同控制器设计方法的有效性．假
设整个航天器编队包含 ４ 个成员航天器和 １ 个虚拟

的领航航天器，并且领航航天器的姿态参数按如下

公式计算：

ｑ̇０ ＝
１
２

ｑ ×
０ ＋ ｑ０，４ Ｉ３
－ ｑＴ０

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
ｗ０，

其中各个参数的初始值设置为

ｑ０（０） ＝
－ ０．４
－ ０．５
　 ０．６

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

ｑ０，４ ０( ) ＝ １ － ｑＴ０（０）ｑ０（０） ，

ｗ０ ＝
０ ０５ｓｉｎ （πｔ ／ ５０）
０ １ｓｉｎ （πｔ ／ ６０）
０ ０８ｓｉｎ （πｔ ／ ７０）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

通过单位四元数和修正罗德里格参数之间的转

换公式可以进一步求出领航航天器姿态的修正罗德

里格参数表示：

σ０ ＝
ｑ０

１ ＋ ｑ０，４
．

图 ２—４ 分别给出了领航航天器的姿态角速度、
姿态四元数及对应修正罗德里格参数随时间的变化

曲线．

图 ２　 领航航天器的角速度变化曲线

Ｆｉｇ ２　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｗ（ ｔ） ｆｏｒ ｌｅａｄｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ３　 领航航天器的姿态角 ｑ（ ｔ）变化曲线

Ｆｉｇ ３　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｑ（ ｔ） ｆｏｒ ｌｅａｄｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ４　 领航航天器的修正罗德里格斯参数信息

Ｆｉｇ ４　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ＭＲＰ ｆｏｒ ｌｅａｄｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

５３
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：２９⁃４０

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０２１，１３（１）：２９⁃４０



４个成员航天器的转动惯量矩阵设置为如下

形式：

Ｊ１ ＝
１６ ０ ０
０ １２ ０
０ ０ １０

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，　 Ｊ２ ＝

１８ ０ ０
０ １４ ０
０ ０ １５

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，

Ｊ３ ＝
１７ ０ ０
０ １１ ０
０ ０ １３

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，　 Ｊ４ ＝

１５ ０ ０
０ １３ ０
０ ０ １２

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

．

４个成员航天器的初始姿态角速度设置为

ｗ１０ ＝ ０．０３ ０．０２ ０．０２[ ] Ｔ，
ｗ２０ ＝ ０．０２ ０．０３ ０．０１[ ] Ｔ，
ｗ３０ ＝ ０．０２ ０．０２ ０．０３[ ] Ｔ，
ｗ４０ ＝ ０．０１ ０．０２ ０．０１[ ] Ｔ ．
作用在各成员航天器上的干扰力矩为

ｄ１ ＝ １０
－２·

ｓｉｎ （０ ４ｔ）
ｓｉｎ （０ ４ｔ）
ｓｉｎ （０ ４ｔ）

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，

ｄ２ ＝ １０
－２·

ｓｉｎ（０ ５ｔ）
ｓｉｎ（０ ５ｔ）
ｓｉｎ（０ ５ｔ）

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，

ｄ３ ＝ １０
－２·

ｓｉｎ ０ ６ｔ( )

ｓｉｎ ０ ６ｔ( )

ｓｉｎ ０ ６ｔ( )

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
，

ｄ４ ＝ １０
－２·

ｓｉｎ （０ ７ｔ）
ｓｉｎ （０ ７ｔ）
ｓｉｎ （０ ７ｔ）

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
．

各成员航天器的初始姿态四元数为

ｑ１ ０( ) ＝

ｓｉｎ （ － π ／ ８）
０
０

ｃｏｓ （ － π ／ ８）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

，　 ｑ２ ０( ) ＝

０
ｓｉｎ （π ／ １２）

０
ｃｏｓ （π ／ １２）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

，

ｑ３ ０( ) ＝

０
０

ｓｉｎ （ － π ／ ８）
ｃｏｓ（ － π ／ ８）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

，　 ｑ４ ０( ) ＝

ｓｉｎ （π ／ ６）
０
０

ｃｏｓ （π ／ ６）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

．

此外，各成员航天器间通信情况如图 ５所示．
为了合理地描述编队协同控制器的性能，针对

编队航天器定义如下的状态保持度函数 ｅｓ（ ｔ） 及编

队保持度函数ｅｆ（ ｔ）：

ｅｓ（ ｔ） ＝ ∑
４

ｉ ＝ １

ｑＴｉ０（ ｔ）ｑｉ０（ ｔ） ，

ｅｆ（ ｔ） ＝ ∑
４

ｉ ＝ １
∑
ｊ∈Ｎｉ

ｑＴｉｊ（ ｔ）ｑｉｊ（ ｔ） ．

图 ５　 成员航天器间的通信拓扑

Ｆｉｇ ５　 Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｔｏｐｏｌｏｇｙ ｏｆ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ

３ １　 存在信号量化时的控制器设计

本节将通过仿真算例验证 ２ １ 节所提出的姿态

协同控制器的性能．设置仿真时间为 ３００ ｓ，采样时间

间隔为 ０ １ ｓ；量化器（３）的相关参数设置为 ｘ０ ＝

０ ０００ １，ρ ＝ ０ ５，δ ＝ １
３
；姿态协同控制器（１１） 的相

关参数设置为 ｃ ＝ ０ ００５，ｄ ＝ １ ６．对应的航天器编队

状态保持度函数ｅｓ（ ｔ） 的状态曲线和编队保持度函

数ｅｆ（ ｔ） 变化曲线分别如图 ６和图 ７所示．可以看出，
在姿态协同控制器（１１）的作用下，各成员航天器的

姿态渐近地趋于一致．
此外，考虑 １号成员航天器，其参数变化曲线如

图 ８—１３ 所示．可以看出，１ 号成员航天器的姿态误

差在 ３００ ｓ内快速收敛，同时超调较小，控制力矩曲

线变化平滑，符合工程中的实际要求．另外，虽然 １
号成员航天器的角速度误差没有实现渐近稳定，但
其精度也在合理范围内．

图 ６　 航天器编队的状态保持度变化曲线（控制器 １）
Ｆｉｇ ６　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｅｓ（ ｔ） ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ １

３ ２　 存在通信时延和信号量化时的控制器设计

本节通过仿真验证 ２ ２ 节提出的控制器的控

制性能．相关仿真参数选取如下：仿真时间设置为

３００ ｓ，采样时间间隔为 ０ １ ｓ，通信时延为 ０ １ ｓ；量

６３
易航，等．通信受限下基于终端滑模和指对数滑模方法的编队航天器姿态协同控制．
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图 ７　 航天器编队的编队保持度变化曲线（控制器 １）
Ｆｉｇ ７　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｅｆ（ ｔ） ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ １

图 ８　 成员航天器 １的角速度变化曲线

Ｆｉｇ ８　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｗ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ １

图 ９　 成员航天器 １的姿态角 ｑ（ ｔ）变化曲线

Ｆｉｇ ９　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｑ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ １

化器（３）的参数设置为 ｘ０ ＝ ０ ０００ １，ρ ＝ ０ ５，δ ＝
１ ／ ３；姿态协同控制器（２３） 的相关参数设置为 α ＝
０ ０１５，β ＝ ０ ０３，ｐ ＝ ５，ｑ ＝ ３，ｋｐ ＝ ２ ５ ．仿真结果

如图 １４—２１ 所示．其中航天器编队的状态保持度

ｅｓ（ ｔ）变化曲线和编队保持度ｅｆ（ ｔ） 变化曲线分别如

图 １０　 成员航天器 １的修正罗德里格斯参数信息

Ｆｉｇ １０　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ＭＲＰ ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ １

图 １１　 成员航天器 １的控制器输入扭矩信息

Ｆｉｇ １１　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｔｏｒｑｕｅ ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ １

图 １２　 成员航天器 １的角速度误差变化曲线

Ｆｉｇ １２　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｗｅ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ １

图 １４ 和图 １５ 所示．可以看出，在控制器（２３）的作

用下，编队航天器的状态保持度和编队保持度是渐

近稳定的．
此外，２ 号成员航天器的参数变化曲线如图

１６—２１ 所示．可以看出，２ 号航天器的姿态误差也具
有快速收敛、超调较小、控制力矩曲线变化平滑以及

７３
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：２９⁃４０
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图 １３　 成员航天器 １的姿态误差变化曲线

Ｆｉｇ １３　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ σｅ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ １

易于实现等优点，但是和上一小节的仿真结果相比，
本小节中 ２号航天器的姿态误差的收敛速度稍微慢

一些．这个现象和两种控制器（控制器（１１）和控制器

（２３））中滑模面函数的结构不同有关．

图 １４　 航天器编队的状态保持度变化曲线（控制器 ２）
Ｆｉｇ １４　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｅｓ（ ｔ） ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ２

图 １５　 航天器编队的编队保持度变化曲线（控制器 ２）
Ｆｉｇ １５　 Ｔｈｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｅｆ（ ｔ） ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ２

图 １６　 成员航天器 ２的角速度变化曲线

Ｆｉｇ １６　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｗ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ２

图 １７　 成员航天器 ２的姿态角 ｑ（ ｔ）变化曲线

Ｆｉｇ １７　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｑ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ２

图 １８　 成员航天器 ２的修正罗德里格斯参数信息

Ｆｉｇ １８　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ＭＲＰ ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ２

４　 结论

本文研究了存在通信时延情形下基于信号量化

策略的编队航天器协同控制问题，分别采用终端滑

模面、指对数滑模面设计了编队航天器姿态协同控

制器，保证编队航天器能够在有限时间内达到期望

８３
易航，等．通信受限下基于终端滑模和指对数滑模方法的编队航天器姿态协同控制．
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图 １９　 成员航天器 ２的控制器输入扭矩信息

Ｆｉｇ １９　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｕ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ２

图 ２０　 成员航天器 ２的角速度误差变化曲线

Ｆｉｇ ２０　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｗｅ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ２

图 ２１　 成员航天器 ２的姿态误差变化曲线

Ｆｉｇ ２１　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ σｅ（ ｔ） ｆｏｒ ｍｅｍｂｅｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ２

的姿态协同．未来工作将关注于挠性航天器编队以

及有向通信拓扑情形下的编队航天器姿态协同控制

问题．
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