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考虑性能约束的航天器近距离悬停控制

摘要
本文主要研究了考虑预设性能的航

天器交会对接中的近距离悬停控制问
题．针对追踪航天器近距离悬停控制问
题，首先基于追踪航天器的姿轨耦合模
型设计了线性滑模控制器实现了近距离
悬停任务．在此基础上，为对系统收敛过
程中系统状态的暂态性能进行约束，设
计了基于预设性能的滑模控制器．同时，
为减少系统状态的收敛时间，针对预设
性能中的性能函数，采用了一种有限时
间收敛的性能函数代替传统的性能函
数，并改进了滑模控制器的结构．最后通
过仿真进行验证，并对比三种控制策略，
结果表明所设计的航天器交会对接预设
性能滑模控制律具有理想的控制性能．
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０　 引言

　 　 随着空间技术的不断进步，航天任务也逐渐向着复杂化与多样

化的方向发展，诸如航天器在轨服务、空间碎片清理、小行星捕获等

领域无论在理论研究还是实际应用中都具有较大挑战的概念和相关

任务被提出，并受到越来越多的关注［１］ ．而航天器的交会对接技术正

是保证上述任务成功实现的关键性技术之一．航天器的交会对接是指

两个航天器在空间中接近并且最终固连成为一体的过程［２］ ．在交会对

接的过程中，通常其中的一个航天器做被动飞行，被称为被动航天器

或目标航天器，另一个航天器被控制做机动飞行，被称为主动航天器

或追踪航天器［３⁃５］ ．
交会对接技术是一项重要的空间技术，在许多航天任务中起到

关键作用．它不仅仅是衡量一个国家航天技术发展水平的重要指标，
作为一项空间技术，它更是一种拥有实用价值的手段［６］ ．作为一种手

段，交会对接技术在实际应用的过程中会受到各种限制，首先，在交

会对接过程中，不仅对追踪航天器的轨道有要求，追踪航天器的姿态

也同样要满足一定要求，此时航天器的轨道与姿态运动之间存在耦

合并且不可忽略［７］，其次，在对追踪航天器控制的过程中，不仅需要

关注追踪航天器到达指定状态时的控制精度，还需要考虑追踪航天

器在到达指定状态过程中的瞬时状态、燃料消耗等指标［８⁃１０］ ．此外，在
交会对接的最后阶段，两航天器之间非常接近，此时航天器的外形不

可忽略，尤其当目标航天器为失效或故障航天器这一类非合作目标

时，其可能伴随有自由翻滚等运动状态，若不考虑相应的避障设计，
极有可能发生碰撞而导致整个任务的失败［１１⁃１２］ ．因此，在考虑性能约

束及轨迹安全的前提下，对航天器交会对接过程中的控制问题进行

研究，可以满足新的航天任务的需求，无论在理论上还是工程应用上

都有一定意义［１３⁃１６］ ．
本文基于追踪航天器体坐标系下的相对姿轨耦合模型，对航天

器交会对接中的悬停控制问题进行研究．考虑到所建立的相对姿轨耦

合模型是一种非线性系统，首先基于线性滑模面设计了控制器．目前

针对非线性系统的研究多关注于系统的稳态性能而忽略了系统在稳

定过程中的瞬态性能，然而在大多数实际工程应用中，控制器作用下

系统的瞬态性能也是不可忽略的．本文采用了预设性能控制方法以提

高系统的瞬态性能，并结合滑模控制方法设计了控制器．考虑到实际



　 　 　 　应用中希望更短的控制时间，所以采用了一种新型

的有限时间收敛的性能函数来限制系统的收敛时

间．最后通过数值仿真验证各控制器的有效性，并对

仿真结果进行对比和分析．

１　 追踪航天器体坐标系下的相对姿轨耦合
模型

　 　 采用修正的罗德里格参数（ＭＰＲｓ）描述的追踪

航天器相对于目标航天器的姿态为

σｅ ＝
σｐ（１ － σＴｔ σｔ） ＋ σｔ（σＴｐσｐ － １） － ２Ｓ（σｔ）σｐ

１ ＋ ２σＴｔ σｐ ＋ σＴｔ σｔσＴｐσｐ
，

（１）

对应的姿态转移矩阵为

Ｐｅ ＝ Ｉ３ ＋
８Ｓ（σｅ）Ｓ（σｅ） － ４（１ － σＴｅσｅ）Ｓ（σｅ）

（１ ＋ σＴｅσｅ）２
， （２）

其中， Ｓ表示对应向量的叉乘矩阵，σｅ 表示追踪航天

器相对于目标航天器的姿态的修正罗德里格参数，
σｐ 表示追踪航天器姿态的修正罗德里格参数，σｔ 表
示目标航天器姿态的修正罗德里格参数．

设追踪航天器期望位置矢量在目标航天器体坐

标系下为 ｐｆ，如图 １所示．

图 １　 相关矢量与坐标系

Ｆｉｇ １　 Ｃｏｒｒｅｌａｔｅｄ ｖｅｃｔｏｒｓ ａｎｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

追踪航天器在期望位置时，相对于惯性坐标系

的位置和速度矢量在目标航天器体坐标系下为

ｒｄ ＝ ｒｔ ＋ ｐｆ， （３）
ｖｄ ＝ ｒ̇ｄ ＋ Ｓ（ωｔ）ｒｄ ＝ ｖｔ ＋ Ｓ（ω ｔ）ｐｆ， （４）

其中， ｒｔ 表示目标航天器相对于惯性坐标系的位置

矢量，ｒｄ 表示期望位置相对于惯性坐标系的位置矢

量，ω ｔ 表示目标航天器旋转的角速度矢量．
在追踪航天器体坐标系下，追踪航天器相对于

期望位置的相对位置矢量、相对速度矢量和相对角

速度矢量分别为

ｒｅ ＝ ｒｐ － Ｐｅｒｄ， （５）
ｖｅ ＝ ｖｐ － Ｐｅｖｄ， （６）
ω ｅ ＝ ωｐ － Ｐｅω ｔ， （７）

其中， ωｐ 表示追踪航天器旋转的角速度矢量．
将式（５）、（６） 和（７） 代入到式（３）—（４） 中，并

根据 Ｐ －１
ｅ ＝ ＰＴｅ ，Ｐ̇ｅ ＝ － Ｓ（ω ｅ）Ｐｅ 以及 ＰｅＳ（ω） ＝

Ｓ（Ｐｅω）Ｐｅ 可以得到

ｒ̇ｅ ＝ ｖｅ － Ｓ（ωｐ）ｒｅ，

ｍｐ ｖ̇ｅ ＝ Ｌ１ ＋ Ｌ２ ＋ Ｌ３ ＋ ｆｐ ＋ ｆｐｄ，

σ̇ｅ ＝ Ｇ σｅ( ) ω ｅ，

Ｊｐω̇ｅ ＝ Ｌ４ ＋ Ｌ５ ＋ τｐ ＋ τｐｄ，

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（８）

其中， ｍｐ 表示追踪航天器质量，ｆｐ 和 ｆｐｄ 分别为追踪

航天器所受控制力和干扰力，τｐ 和 τｐｄ 分别为追踪航

天器所受控制力矩和干扰力矩，Ｊｐ 表示追踪航天器

对其本体系的转动惯量．

Ｇ（σｅ） ＝
１
４
［（１ － σＴｐσｐ）Ｉ３ ＋ ２Ｓ（σｐ） ＋ ２σｐσＴｐ］，

Ｌ１ ＝ － ｍｐＳ（ωｐ）ｖｅ － ｍｐＳ２（ωｐ － ω ｅ）Ｐｅｐｆ，

Ｌ２ ＝ － ｍｐＰｅＳ（ｐｆ）Ｊ
－１
ｔ ·

　 　 Ｓ ＭＴ
ｅ（ωｐ － ω ｅ）[ ] ＪｔＰＴｅ（ωｐ － ω ｅ） － τ ｔｄ{ } ，

Ｌ３ ＝ － ｍｐＰｅ
ｆｔｄ
ｍｔ

－ μ
ｒｐ ３ｒｐ ＋ Ｐｅ

μ
ｒｔ ３

ｒｔ，

Ｌ４ ＝ － Ｓ（ωｐ）Ｊｐωｐ － ＪｐＳ（ωｐ）ω ｅ，

Ｌ５ ＝ ＪｐＰｅＪ
－１
ｔ Ｓ ＰＴｅ（ωｐ － ω ｅ）[ ] ＪｔＰＴｅ（ωｐ － ω ｅ） －

　 　 ＪｐＰｅＪ
－１
ｔ τ ｔｄ，

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ｆｔ 和 ｆｔｄ 分别为目标航天器所受控制力和干扰力，τ ｔ
和 τ ｔｄ 分别为目标航天器所受控制力矩和干扰力矩，
Ｊｔ 表示目标航天器对其本体系的转动惯量．

定义状态变量

ｅ１ ＝ ［ｒＴｅ ，σＴｅ ］ Ｔ，ｅ２ ＝ ［ｖＴｅ ，ωＴｅ ］ Ｔ，
整理式（８） 得到追踪航天器体坐标系下相对姿轨耦

合的误差模型为

ｅ̇１ ＝ Ａ１ｅ１ ＋ Ａ２ｅ２，

ｅ̇２ ＝ Ｃ －１（Ｂ ＋ ｕ ＋ ｄ），{ （９）

其中

４９
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Ａ１ ＝
－ Ｓ（ωｐ） ０３

０３ ０３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，　 Ａ２ ＝

Ｉ３ ０３
０３ Ｇ σｅ( )

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

Ｂ ＝
Ｌ１ ＋ Ｌ２ ＋ Ｌ３

Ｌ４ ＋ Ｌ５

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，　 Ｃ ＝

ｍｐＩ３ ０３
０３ Ｊｔ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

ｕ ＝
ｆｐ
τｐ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，　 ｄ ＝

ｆｐｄ
τｐｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

ì

î

í

ï
ï
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本文的设计目标是：已知追踪航天器期望位置

矢量在目标航天器体坐标系下为 ｐｆ，当 ｐｆ 为固定值

时，针对相对姿轨耦合的误差模型（９），若设计控制

器使系统状态最终收敛至 ０，此时追踪航天器实现对

目标航天器的悬停．

２　 追踪航天器近距离悬停的滑模控制

假设 １　 存在 ζ ＞ ０ 使得追踪航天器所受干扰

力与干扰力矩‖ｄ‖ ＜ ζ．
选取滑模面：
ｓ ＝ ｃｅ１ ＋ ｅ２， （１０）

其中 ｃ ＝ ｄｉａｇ（ｃ１，ｃ２，…，ｃ６） 为滑模面系数．
设计如下控制器：

ｕ ＝ Ｃ（－ ｃｅ̇１ － Ｃ－１Ｂ － （‖Ｃ－１‖ζ ＋ ε）ｓｇｎ（ｓ））． （１１）
引理 １　 对于系统 ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ），ｆ（０） ＝ ０，ｘ∈Ｒｎ，其

中 ｆ：Ｕ０→Ｒｎ 为定义在包含原点的开邻域Ｕ０∈Ｒｎ上

的一个连续函数．若存在一个连续正定函数 Ｖ（ ｔ）、正
实数 α 以及 γ ∈ （０，１） 满足：

Ｖ（ ｔ） ＋ αＶγ（ ｔ） ≤ ０ ， （１２）
则系统在有限时间内收敛，且收敛时间满足：

Ｔ≤ １
α（１ － γ）

Ｖ１－γ（０） ． （１３）

定理 １　 对于系统（９），在控制器（１１）作用下，
系统状态量 ｅ１ 及 ｅ２ 可以渐近收敛到 ０．

证明 　 首先证明滑模面上，即 ｓ ＝ ０，ｅ１ 及 ｅ２ 渐
近收敛到 ０．

当 ｅ１ ＝ ０时，显然 ｅ２ ＝ ０．当 ｅ１ ≠０时滑模面 ｓ ＝
ｃｅ１ ＋ ｅ２ ＝ ０可知 ｅ２ ＝ － ｃｅ１ ．

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖ ＝ １
２
ｅＴ１ｅ１， （１４）

对其求导得：
Ｖ̇ ＝ ｅＴ１ ｅ̇１ ＝
　 　 ｅＴ１（Ａ１ｅ１ ＋ Ａ２ｅ２） ＝
　 　 ｅＴ１Ａ１ｅ１ － ｅＴ１Ａ２（ｃｅ１）， （１５）

其中 Ａ１ ＝
－ Ｓ（ωｐ） ０３

０３ ０３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ａ２ ＝

Ｉ３ ０３
０３ Ｇ σｅ( )

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，注

意到 ｅＴ１Ａ１ｅ１ ＝ ０．设计滑模面系数 ｃ１，ｃ２，…，ｃ６ ＞ ０，则
有 ｓｉｇｎ － ｅＴ１Ａ２（ｃｅ１）[ ] ＝ ｓｉｇｎ（ － ｅＴ１Ａ２ｅ１） ．
－ ｅＴ１Ａ２ｅ１ ＝ － （ｒＴｅ ｒｅ ＋ σＴｅＧ（σｅ）σｅ） ＝

－ ｒＴｅ ｒｅ －
１
４
σＴｅ ［（１ － σＴｅσｅ）Ｉ３ ＋

２Ｓ（σｅ） ＋ ２σｅσＴｅ ］σｅ ＝

－ ｒＴｅ ｒｅ －
１
４
［（１ － σＴｅσｅ）σＴｅσｅ ＋ ２σＴｅσｅσＴｅσｅ］ ＝

－ ｒＴｅ ｒｅ －
１
４
（σＴｅσｅ ＋ σＴｅσｅσＴｅσｅ） ＜ ０． （１６）

因此有 Ｖ̇ ＜ ０，则当 ｅ１≠ ０时，ｅ１ 及 ｅ２ 渐近收敛

到 ０．
然后证明在控制器（１１） 作用下，系统状态在有

限时间内到达滑模面．
选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｖ ＝ １
２
ｓＴｓ， （１７）

对其求导，并将控制器（１１）代入可得：
Ｖ̇ ＝ ｓＴ ｓ̇ ＝ ｓＴ（ｃｅ̇１ ＋ ｅ̇２） ＝
　 　 ｓＴ（ｃｅ̇１ ＋ Ｃ －１（Ｂ ＋ ｕ ＋ ｄ）） ＝
　 　 ｓＴ（Ｃ －１ｄ － （‖Ｃ －１‖ζ ＋ ε）ｓｇｎ（ｓ）） ≤
　 　 ‖ｓＴ‖‖Ｃ －１‖ζ － ‖ｓＴ‖‖Ｃ －１‖ζ －

　 　 εｓＴｓｇｎ（ｓ） ＝ － ε ｓ ≤－ ２ εＶ
１
２ ． （１８）

由引理 １可知系统状态在有限时间内抵达滑模

面，定理得证．

３　 考虑性能约束的滑模控制器设计

针对非线性系统的控制问题，目前的研究大多

只关注系统的稳态性能而忽略了系统在稳定过程中

的瞬态性能．预设性能控制是一种对系统瞬态性能

和稳态性能同时进行约束的控制方法，其基本思想

是通过人为设定某种包络（性能函数）对系统在收敛

至稳态的过程中以及收敛至稳态时的状态误差进行

限制．预设性能控制包含两个基本环节：性能函数和

误差变换．
１）性能函数

对于性能函数 ρ，应该具有如下性质：
①ρ 恒为正且严格递减；
②ρ 时间相关且连续可导．
可以看出满足条件的函数有无穷多个，常用的

性能函数有以下两种：
ρ（ ｔ） ＝ ｃｏｔｈ（ ｌ１ ｔ ＋ ｌ２） － １ ＋ ρ∞ ， （１９）
ρ（ ｔ） ＝ （ρ ０ － ρ∞ ）ｅ

－αｔ ＋ ρ∞ ． （２０）

５９
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：９３⁃１０１
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本文选用 （ ２０） 形式的性能函数，其中 ρ ＝
ｄｉａｇ（［ρ １ ρ ２…ρ ｉ］），ｉ取决于误差 ｅ的维数，ρ ０为性能

函数初始值，ρ∞ 为最大容许的稳态误差，α 为误差指

数衰减速度．ρ ０，ρ∞ 和 α 均为可设计参数，且满足

ρ ０ ＞ ρ∞ ＞ ０，α ＞ ０．
给出如下不等式约束：

－ δρ ｉ（ ｔ） ＜ ｅｉ（ ｔ） ＜ ρ ｉ（ ｔ），　 ｅｉ（０） ＞ ０，
－ ρ ｉ（ ｔ） ＜ ｅｉ（ ｔ） ＜ δρ ｉ（ ｔ）， ｅｉ（０） ＜ ０，{ （２１）

其中 ｅｉ 和 ρ ｉ 分别表示 ｅ 和 ρ 的各个分量，ｔ ∈ ［０，
∞ ），δ ∈ ［０，１］ ．

如图 ２所示，当不等式约束（２１）满足时，误差曲

线将被限制在性能函数包围的区域中，即系统误差

将收敛到 ± ρ ｉ，∞ 和 ± δρ ｉ，∞ 之内．

图 ２　 不等式约束示意图 （ｅ（０） ＞ ０）
Ｆｉｇ ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ （ｅ（０） ＞ ０）

２）误差变换

由于引入了不等式约束（２１），使得控制器设计

变得复杂．因此引入误差变换函数，将不等式约束转

换为等价等式约束，再对之后的系统进行控制器

设计．
定义误差变换：
ｅ（ ｔ） ＝ ρ（ ｔ）Ｆ（κ）， （２２）

其中 κ 为变换误差，为使误差变换后的等式约束与

原不等式约束等价，Ｆ（κ） 应该满足以下条件：
①Ｆ（κ） 光滑可逆且严格递增；
②存在

ｌｉｍ
κ→＋∞

Ｆ（κ） ＝ １，

ｌｉｍ
κ→－∞

Ｆ（κ） ＝ － δ，{ 　 ｅ（０） ＞ ０，

ｌｉｍ
κ→＋∞

Ｆ（κ） ＝ δ，

ｌｉｍ
κ→－∞

Ｆ（κ） ＝ － １，{ 　 ｅ（０） ＜ ０． （２３）

本文采用如下变换函数：

Ｆ（κ ｉ） ＝

ｅκ ｉ － δ ｉｅ
－κ ｉ

ｅκ ｉ ＋ ｅ －κ ｉ
，　 ｅｉ（０） ＞ ０，

δ ｉｅκ ｉ － ｅ
－κ ｉ

ｅκ ｉ ＋ ｅ －κ ｉ
， ｅｉ（０） ＜ ０．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２４）

对误差变换 ｅ（ ｔ） ＝ ρ（ ｔ）Ｆ（κ），有

Ｆ（κ） ＝ ｅ（ ｔ）
ρ（ ｔ）

． （２５）

以 ｅ（０）＞０ 为例分析，当 ｅ（ ｔ）到达性能函数包

围的边界，即 ｅ（ ｔ）＝ ρ（ ｔ）或 ｅ（ ｔ）＝ －δρ（ ｔ）时，此时有

Ｆ（κ）＝ １或 Ｆ（κ） ＝ －δ，因此有 κ→∞ ．若设计控制

器，使得 κ 有界，原系统状态误差即可满足预设性能

约束．
对于式（２５），由于 ρ（ ｔ）恒为正，当 ｅ（ ｔ）＝ ０ 时，

有 Ｆ（κ）＝ ０．对于式（２４），本文中取 δｉ ＝ １，则此时有：

Ｆ（κｉ）＝
ｅκｉ－ｅ－κｉ

ｅκｉ＋ｅ－κｉ
． （２６）

若令 Ｆ（κｉ）＝ ０，有 κｉ ＝ ０，若设计控制器使得κｉ ＝
０，则原系统状态误差既可以满足预设性能约束，又
可以稳定．

对于式（２６）可以反解出 κｉ ＝Ｆ
－１ ｅｉ（ ｔ）

ρｉ（ ｔ）
æ

è
ç

ö

ø
÷ ，进一步

地，令 ｚｉ ＝
ｅｉ（ ｔ）
ρｉ（ ｔ）

，有

κｉ ＝Ｆ
－１ ｚｉ( ) ＝ １

２
ｌｎ

ｚｉ＋１
１－ｚｉ

． （２７）

对其求导，有

κ̇ｉ ＝
∂Ｆ－１

∂ｚｉ
ｚ̇ｉ ＝
∂Ｆ－１

∂ｚｉ

ｅ̇ｉρｉ－ｅｉ ρ̇ｉ

ρｉρｉ
＝∂Ｆ

－１

∂ｚｉ
１
ρｉ

ｅ̇ｉ－
ｅｉ ρ̇ｉ

ρｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ． （２８）

令

βｉ ＝
∂Ｆ－１

∂ｚｉ
１
ρｉ
＝ １
２
１

ｚｉ＋１
＋ １
１－ｚｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷
１
ρｉ
， （２９）

则

κ̇ｉ ＝βｉ ｅ̇ｉ－
ｅｉ ρ̇ｉ

ρｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ． （３０）

将系统（９） 代入式（３０） 中，可以得到变换后的

系统为

κ̇１ ＝ β １ Ａ１ｅ１ ＋ Ａ２ｅ２ －
ｅ１ ρ̇１
ρ １

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

κ̇２ ＝ β ２ Ｃ －１（Ｂ ＋ ｕ ＋ ｄ） －
ｅ２ ρ̇２
ρ ２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３１）

考虑线性滑模控制，针对系统（３１），在满足假设

１时，选取如下滑模面：
ｓ ＝ ｃκ １ ＋ κ ２， （３２）

６９
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其中 ｃ ＝ ｄｉａｇ（ｃ１，ｃ２，…，ｃ６） 为滑模面系数．
设计如下控制器：

ｕ ＝ Ｃβ －１
２

æ

è
ç － ｃκ̇１ － β ２Ｃ

－１Ｂ － β ２
ｅ２ ρ̇２
ρ ２

－

　 　 ‖β ２Ｃ
－１‖ζ ＋ ε( ) ｓｇｎ（ｓ） ö

ø
÷ ． （３３）

定理 ２　 在控制器（３３）作用下，系统（３１）渐近

稳定，原系统（９）渐近稳定且满足性能约束条件．
证明　 选取如下的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ ＝ １
２
ｓＴｓ． （３４）

对其求导，并将控制器（３３）代入可得：
Ｖ̇ ＝ ｓＴ ｓ̇ ＝ ｓＴ（ｃκ̇１ ＋ κ̇２） ＝

ｓＴ ｃκ̇１ ＋ β ２ Ｃ －１（Ｂ ＋ ｕ ＋ ｄ） －
ｅ２ ρ̇２
ρ ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝

ｓＴ β ２Ｃ
－１ｄ － ‖β ２Ｃ

－１‖ζ ＋ ε( ) ｓｇｎ（ｓ）( ) ≤
‖ｓＴ‖‖β２Ｃ

－１‖ζ －‖ｓＴ‖‖β２Ｃ
－１‖ζ － εｓＴｓｇｎ（ｓ）＝

－ ε ｓ ≤－ ２ εＶ
１
２ ． （３５）

由引理 １可知系统状态在有限时间内抵达滑模

面，定理得证．
对于性能函数（２０），虽然可以限制系统的瞬态

性能与稳态性能，但是不能保证系统在有限时间内

收敛至 ρ∞ 内．本文将采用一种新型性能函数，首先

保证性能函数在有限时间内收敛，在性能函数约束

下，转换后的系统状态也将在有限时间内收敛．
引理 ２　 若性能函数 ρ（ ｔ） 满足以下条件：

ρ̇（ ｔ） ＝
－ ｑ０（ρ（ ｔ） － ρ∞ ）α，　 ｔ≤ Ｔ，
０， ｔ ＞ Ｔ，{ （３６）

其中， α∈ （０．５，１） ⊆ Ｒ，ｑ０ ＝
（ρ ０ － ρ∞ ）

１－α

（１ － α）Ｔ
．则 ρ（ ｔ）

可以在指定的时间 Ｔ 收敛到指定的精度 ρ∞ ．
此时在 ρ（ ｔ） 的限制下，系统也将在有限时间内

收敛至指定精度．
证明 　 选取如下形式的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ ＝ １
２
（ρ（ ｔ） － ρ∞ ）

２， （３７）

对其求导有

Ｖ̇ ＝ （ρ（ ｔ） － ρ∞ ） ρ̇（ ｔ） ＝

　 　 － ｑ０（ρ（ ｔ） － ρ∞ ）
α＋１ ＝ － ２

α ＋１
２ ｑ０Ｖ

α ＋１
２ ． （３８）

由 α∈（０．５，１），有（α ＋ １） ／ ２∈（０．７５，１） ．由引

理 １可知 ρ（ ｔ） 将限时间内收敛且收敛时间满足：

ｔｆ ≤
１

２
α ＋１
２ ｑ０Ｖ

α ＋１
２

Ｖ
α ＋１
２ ＝

１

２
α ＋１
２
（ρ ０ － ρ∞ ）

１－α

（１ － α）Ｔ
（１ － α）

２
α ＋１
２ （ρ ０ － ρ∞ ）

１－α ＝ Ｔ．

（３９）
定理 ３ 　 在控制器 （ ３１）作用下，选用形式为

（３６）的性能函数，原系统（９）满足性能约束条件且

在有限时间内收敛．
定理 ３证明同定理 ２．

４　 仿真分析

追踪航天器轨道参数为：轨道半长轴 ａ ＝ ６ ８００
ｋｍ，轨道偏心率 ｅ ＝ ０ １，轨道倾角 ｉ ＝ ５１ ８°，升交点

经度Ω ＝ ７０ ４°，近心点角距ω ＝ ４６ ５°，真近点角 θ ＝
８ ２°． 在惯性坐标系下， 追踪航天器初始位置为

［ － １ ９０５ ８，４ ８１９ ５，４ ３３９ ２］ Ｔ × １０６ ｍ，初始速度为

［ － ４ ７， － ５， － ３ ５］ Ｔ × １０３ ｍ ／ ｓ．其他仿真参数如表

１所示．

表 １　 仿真参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 参数值

追踪航天器初始姿态 ［０，０，０］ Ｔ

追踪航天器初始角速度 ／ （ ｒａｄ·ｓ－１） ［０，０，０］ Ｔ

初始相对位置 ／ ｍ ［２０，－２０，２０］ Ｔ

初始相对速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ［０．５，－０．５，０．５］ Ｔ

初始相对姿态 ［０．５，－０．６，０．７］ Ｔ

初始相对角速度 ／ （ ｒａｄ·ｓ－１） ［０．０２，－０．０２，０．０２］ Ｔ

追踪航天器期望位置 ／ ｍ ［０，５，０］ Ｔ

追踪航天器质量 ／ ｋｇ １００

追踪航天器惯量矩阵 ／
（ｋｇ·ｍ２）

１５ ０ ０
０ １４ ０
０ ０ １７

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

追踪与目标航天器
干扰力 ／ Ｎ

１－２ｓｉｎ（ω０ ｔ）－３ｃｏｓ（ω０ ｔ）
２＋ｓｉｎ（ω０ ｔ）－２ｃｏｓ（ω０ ｔ）
２－２ｓｉｎ（ω０ ｔ）＋ｃｏｓ（ω０ ｔ）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
×１０－３

追踪与目标航天器干扰力矩 ／
（Ｎ·ｍ）

２－ｓｉｎ（ω０ ｔ）－３ｃｏｓ（ω０ ｔ）
３＋２ｓｉｎ（ω０ ｔ）－２ｃｏｓ（ω０ ｔ）
１－３ｓｉｎ（ω０ ｔ）＋２ｃｏｓ（ω０ ｔ）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
×１０－４

４ １　 滑模控制器仿真

选取滑模面系数 ｃ ＝ ｄｉａｇ （［０ ０１，０ ０１，０ ０１，
０ １，０ １，０ １］），为减小到达滑模面后的抖振现象，
将控制器中的符号函数替代为饱和函数．

仿真结果如图 ３—８所示．
从仿真结果可知，采用控制器（１１）时，系统的状

态最终收敛至平衡点，此时追踪航天器到达期望位

置．从中也可看出，系统的控制时间较长，收敛较慢，

７９
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图 ３　 相对位置误差

Ｆｉｇ ３　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ （１１）

图 ４　 相对姿态误差

Ｆｉｇ ４　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ （１１）

图 ５　 相对速度误差

Ｆｉｇ ５　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｓｐｅｅｄ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ （１１）

图 ６　 相对角速度误差

Ｆｉｇ ６　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ （１１）

图 ７　 控制力曲线

Ｆｉｇ ７　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒｃｅ ｃｕｒｖｅｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ （１１）

而且系统的瞬态性能较差，尤其是相对位置误差具

有较大的超调量．

图 ８　 控制力矩曲线

Ｆｉｇ ８　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｃｕｒｖｅｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ （１１）

４ ２　 考虑性能约束的滑模控制器仿真

仿真初始参数与表 １ 相同，滑模面系数 ｃ ＝
ｄｉａｇ（１，１，１，１，１，１），分别选取形式如下的性能函数

ρ １（ ｔ） ＝ （４０ － ０ ０１）ｅ －０ ０１ｔ ＋ ０ ０１，ρ ２（ ｔ） ＝ （１ ５ －
０ ０１）ｅ －０ ０１ｔ ＋ ０ ０１，ρ ３（ ｔ） ＝ （１ － ０ ０１）ｅ

－０ ０１ｔ ＋ ０ ０１，
ρ ４（ ｔ） ＝ （０ ０５ － ０ ０１）ｅ －０ ０１ｔ ＋ ０ ０１．

对相对位置误差、相对姿态误差、相对速度误差

和相对角速度误差进行约束．将控制器中的符号函

数替代为饱和函数．
仿真结果如图 ９—１４所示．

图 ９　 相对位置误差

Ｆｉｇ ９　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

图 １０　 相对姿态误差

Ｆｉｇ １０　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

从上述仿真结果可以看出，与控制器（１１）相比，
通过结合了预设性能控制方法之后，对系统状态的
瞬态性能做了较大的优化，以 Ｘ 轴相对位置误差为

例，如图 １５ 所示，可以明显看出相对位置误差的超

调量下降了很多．除此之外，系统收敛速度有所增

加，这是由于性能函数本身的衰减速度加快了系统

状态的收敛速度．总体来看结合了预设性能方法的
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张博翔，等．考虑性能约束的航天器近距离悬停控制．

ＺＨＡＮＧ Ｂｏｘｉａｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ｓｈｏｒｔ⁃ｒａｎｇｅ ｈｏｖｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ ａｎｄ ｄｏｃｋｉｎｇ ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．



图 １１　 相对速度误差

Ｆｉｇ １１　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｓｐｅｅｄ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

图 １２　 相对角速度误差

Ｆｉｇ １２　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

图 １３　 控制力曲线

Ｆｉｇ １３　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒｃｅ ｃｕｒｖｅｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

图 １４　 控制力矩曲线

Ｆｉｇ １４　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｃｕｒｖｅｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

滑模控制收敛时间更快且有更好的瞬态性能．需要

注意的是，性能函数的参数选取需要合理，性能函数

中的 α 为误差指数衰减速度，当其过大时，性能函数

衰减速度过快会导致控制器控制力陡然增加而最终

失控．

图 １５　 Ｘ 轴相对位置误差对比

Ｆｉｇ １５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ａｔ Ｘ ａｘｉｓ

４ ３　 采用新型性能函数的控制器仿真

初始参数与表 １ 相同，滑模函数系数 ｃ ＝
ｄｉａｇ（１，１，１，１，１，１），选取性能函数 ρ １（ ｔ） ＝ － ｑ１（１ －

α１）
１
１－α１ ＋ ρ １∞ ，ρ ２（ ｔ） ＝ － ｑ２（１ － α２）

１
１－α２ ＋ ρ ２∞ ，ρ ３（ ｔ） ＝

－ ｑ３（１ － α３）
１
１－α３ ＋ ρ ３∞ ，ρ ４（ ｔ） ＝ － ｑ４（１ － α４）

１
１－α４ ＋ ρ ４∞

分别对相对位置误差、相对姿态误差、相对速度误差

和相对角速度误差进行约束，其中 ｑ１ ＝ ０ ２６４，ｑ２ ＝
０ ０１２ ５，ｑ３ ＝ ０ ００６ ６，ｑ４ ＝ ０ ００４ ３，α１ ＝ ０ ８，α２ ＝
０ ７，α３ ＝ ０ ７，α４ ＝ ０ ５，ρ １∞ ＝ ０ ００８，ρ ２∞ ＝ ０ ００３，
ρ ３∞ ＝ ０ ００８，ρ ４∞ ＝ ０ ００７，选择 Ｔ ＝ ３００ ｓ．将控制器中

的符号函数替代为饱和函数．仿真结果如图 １６—２１
所示．

图 １６　 相对位置误差

Ｆｉｇ １６　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｎｅｗ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 １７　 相对姿态误差

Ｆｉｇ １７　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｎｅｗ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

从仿真结果可以看出，通过选取新型性能函数，
系统的收敛速度快于滑模控制器和采用普通性能函

数的控制器．选取相同的收敛精度时，三种控制器的

具体收敛时间如表 ２所示．

９９
学报（自然科学版），２０２１，１３（１）：９３⁃１０１

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０２１，１３（１）：９３⁃１０１



图 １８　 相对速度误差

Ｆｉｇ １８　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｓｐｅｅｄ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｎｅｗ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

　 　
图 １９　 相对角速度误差

Ｆｉｇ １９　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｎｅｗ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ２０　 控制力曲线

Ｆｉｇ ２０　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒｃｅ ｃｕｒｖｅｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｎｅｗ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

　 　
图 ２１　 控制力矩曲线

Ｆｉｇ ２１　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅ ｃｕｒｖｅｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｗｉｔｈ ｎｅｗ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

表 ２　 收敛时间

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｔｉｍｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

控制器

相对位置误差 相对姿态误差 相对速度误差 相对角速度误差

收敛精度 ／
ｍ

收敛时间 ／
ｓ 收敛精度

收敛时间 ／
ｓ

收敛精度 ／
（ｍ ／ ｓ）

收敛时间 ／
ｓ

收敛精度 ／
（ ｒａｄ ／ ｓ）

收敛时间 ／
ｓ

线性滑模 １０－２ ９３５ １０－３ ７３９ １０－３ ７４３ １０－３ ４０１

预设性能＋滑模 １０－２ ４４０ １０－３ ３８９ １０－３ ３９２ １０－３ ３１６

新型性能函数＋滑模 １０－２ ２３８ １０－３ ２７３ １０－３ ２３７ １０－３ ２５７

５　 结论

本文研究了性能约束下航天器的近距离悬停控

制问题．首先针对追踪航天器体坐标系下的相对姿

轨耦合模型，设计了滑模控制器，并基于李雅普诺夫

稳定性原理进行了稳定性分析．其次，为提高系统的

瞬态性能，结合滑模控制设计了相应的控制器，并基

于李雅普诺夫稳定性原理进行了稳定性分析．考虑

到有限时间控制问题，采用了一种新型的性能函数

使系统在有限时间内稳定．最后通过数值仿真验证

了控制器的有效性．
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