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小行星 ４３３ Ｅｒｏｓ 本体悬停轨道的稳定控制∗
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（北京理工大学自动化学院，北京　 １０００８１）

摘要　 本文研究了近地小行星 ４３３ Ｅｒｏｓ 本体悬停轨道的稳定控制问题．文中用三轴椭球体模型近似 Ｅｒｏｓ 引力

场分布，建立了航天器在其引力场内的动力学模型，并且应用等加速度变截距时变滑模控制设计了悬停控制

器．该方法的滑模面选取与常规滑模控制不同，且不存在到达阶段．仿真分析从不同的初始条件和悬停条件入

手，验证控制器的有效性，并讨论了航天器的速度与控制加速度的幅值随滑模面切换时间的变化情况．

关键词　 ４３３ Ｅｒｏｓ，　 本体悬停，　 时变滑模控制

ＤＯＩ：　 １０．６０５２ ／ １６７２⁃６５５３⁃２０１５⁃０１１

引言

人类对小行星的探索充满了热情，已先后开展

了多次探测活动，并进行了大量的理论研究，小行

星探测已经逐渐成为世界范围内的研究热点．１９９６
年 ２ 月 １７ 日，美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）发射近

地小行星交会探测任务探测器“尼尔号”（ＮＥＡＲ），
成功绕飞并最终着陆 ４３３ Ｅｒｏｓ 小行星． ２００３ 年 ５
月，日本宇航局（ＪＡＸＡ）的“隼鸟号”（Ｈａｙａｂｕｓａ）探
测器成功发射，之后经过 ７ 年的努力，成功地在

２５１４３ Ｉｔｏｋａｗａ 小行星上采集样本并于 ２０１０ 年返回

地球．欧洲空间局（ＥＳＡ）推出的登陆彗星的“罗塞

塔” （ＲＯＳＥＴＴＡ）任务，经过长达 １０ 年的飞行，于
２０１４ 年飞抵 ６７Ｐ 彗星［１］ ．

在小行星探测中，悬停飞行是一种非常重要的

探测方式，能够帮助人们获取小行星某一特定区域

的外形及地貌分布信息等．同时，作为着陆和采样

返回等任务的关键一步，悬停探测甚至决定着任务

的成败．由于小行星的引力场环境非常复杂，要实

现航天器在小行星引力场内的悬停，大多需要主动

控制［２］ ．作为控制方法的一类，滑模控制在小行星

的悬停问题［３］和航天器充液晃动［４］ 中均有应用．对
于常规滑模控制，在其滑动阶段，系统的动力学取

决于滑模面的设计，具有很好的鲁棒性，而在到达

阶段却不符合这一条件，没有任何鲁棒性．显然，到
达阶段缺乏鲁棒性将直接导致控制性能降低［５］ ．

为了解决常规滑模控制的到达阶段没有鲁棒

性这一问题，人们提出一种时变滑模控制［６］ ．常规

滑模控制中滑模面是预先根据期望的系统响应设

计好的，没有考虑系统的初值，并且在系统响应的

整个过程中是恒定不变的．时变滑模控制采取了和

常规滑模控制不同的滑模面选择方法，主要区别

有：（１）时变滑模控制中滑模面的设计要考虑系统

的初值，使得系统初值在初始时刻就位于所设计的

滑模面上，不存在到达阶段；（２）在系统响应过程

中，滑模面不再是恒定不变的，而是随时间按照预

先设定好的规律进行变化．上述滑模面的设计要使

系统到达滑模面后能够获得期望的动力学性能．这
样一来，在理想情况下，系统的相轨迹会始终停留

在滑模面上，进而改变了常规滑模控制在到达阶段

没有鲁棒性的弱点［５］ ．
本文首先给出近地小行星 ４３３ Ｅｒｏｓ 本体系（星

体固连坐标系）定义和外部引力场模型，建立航天

器在其引力场内的动力学方程；其次，用等加速度

变截距时变滑模控制方法设计了悬停控制器；最
后，选取不同初始条件和悬停条件进行数值仿真，
验证本文时变滑模控制方法的控制性能，并分析航

天器的速度与控制加速度的幅值与滑模面切换时

间之间的关系．

１　 Ｅｒｏｓ 引力场模型与航天器动力学方程

本文以小行星 Ｅｒｏｓ 为研究对象，将其近似为
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三轴椭球体，并定义其坐标系，如图 １ 所示．

图 １　 小行星 ４３３ Ｅｒｏｓ 的三轴椭球体模型及其固连坐标系

Ｆｉｇ．１　 Ｔｒｉ⁃ａｘｉａｌ ｅｌｌｉｐｓｏｉｄａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ４３３ Ｅｒｏｓ ａｎｄ ｉｔｓ ｂｏｄｙ⁃ｆｉｘｅｄ ｆｒａｍｅ

小行星球坐标系 ｏ⁃ｒθλ：以小行星的质心为球

坐标系的原点 ｏ，ｒ 为航天器到小行星质心的距离，
θ 为纬度角，λ 为经度角（见图 １） ．

小行星固连坐标系 ｏ⁃ｘｙｚ：以小行星的质心为

固连坐标系原点 ｏ，坐标系的 ｘ 轴、ｙ 轴、ｚ 轴分别指

向小行星的最小、中间、最大转动惯量的方向，ｏ⁃ｘｙｚ
构成右手直角坐标系（见图 １） ．假设小行星的旋转

速度恒定不变，即小行星以 ｚ 轴为自转轴匀速旋

转，其角速度为 ω＝［０，０，ω］ Ｔ ．
１．１　 ４３３ Ｅｒｏｓ 引力场模型

根据小行星的球谐函数引力势能表达式［７］ 可

知，４３３ Ｅｒｏｓ 的二阶二次引力势能表达式为：

Ｕ＝ －ＧＭ
ｒ { １＋
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ù
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ú } （１）

分别将上式对 ｘ、ｙ、ｚ 求偏导，可得航天器所受三轴

引力加速度分别为：
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式中，Ｇ 为引力常数，Ｍ 为 Ｅｒｏｓ 的质量，Ｒ０ 为 Ｅｒｏｓ

的最大轴半径，Ｃ２０ ＝
２ｃ２－（ａ２＋ｂ２）

１０ａ２ ，Ｃ２２ ＝
ａ２－ｂ２

２０ａ２ ，其

中，ａ、ｂ、ｃ 分别是三轴椭球体的三个轴半径［８－９］ ．
１．２　 航天器动力学方程

假设航天器在小行星固连坐标系中的位置矢

量为 ｒ，由于小行星的自转，产生了科氏加速度 ２ω
×ｒ̇ 和离心加速度 ω×ω×ｒ．容易得到航天器的轨道

动力学方程为：
ｒ̈＝ａ（ｒ）－２ω×ｒ̇－ω̇×ｒ－ω×ω×ｒ （３）
在不考虑扰动的情况下，式中 ａ（ｒ）项为：
ａ（ｒ）＝ ａｃ＋ｇ （４）

其中，ａｃ 为控制加速度，ｇ 为小行星的引力加速度．
由于小行星匀速旋转， 即 ω ＝ ０，０，ω[ ] Ｔ， ω̇ ＝
０，０，０[ ] Ｔ，所以式（３）所示的方程可写为：

ｒ̈＝ａｃ＋ｇ－２ω×ｒ̇－ω×ω×ｒ （５）
或者

ｘ̈＝ａｃｘ＋ｇｘ＋２ωｙ̇＋ω２ｘ

ｙ̈＝ａｃｙ＋ｇｙ－２ωｘ̇＋ω２ｙ
ｚ̈＝ａｃｚ＋ｇｚ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（６）

２　 控制器设计

对于航天器的轨道动力学方程，可将其视为二

阶非线性不确定系统，其微分方程如下：
ｒ̇＝ｖ

Ｖ̇＝ ｒ̈＝ －２ω×ｒ̇－ω×ω×ｒ＋ｇ＋ａｃ＝ ｆ（ｒ）＋ａｃ{ （７）

定义误差状态向量：ｅ（ｔ）＝ ｒ－ｒｄ，ｅ̇（ ｔ）＝ ｒ̇－ｒ̇ｄ．式
中，ｒｄ 为航天器处于悬停状态时的位置矢量，ｒ̇ｄ ＝ ０
为航天器处于悬停状态时的速度．设计滑模面为：

ｓ＝ ｅ̇＋ｋｅ＋
Ａｔ２＋Ｂｔ＋Ｃ， ｔ≤Ｔ
０， ｔ＞Ｔ{ （８）

式中，ｋ 为滑模面斜率，Ｔ 为两种滑模面切换时间．
式（８）满足下列两个条件：

（１）在 ｔ＝ ０ 时，系统误差处于滑模面上，所以

ｅ̇（０）＋ｋｅ（０）＋Ｃ＝ ０ （９）
（２）式（８）中右边在 Ｔ 时刻应该满足连续平滑

过渡，所以

２
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ＡＴ２＋ＢＴ＋Ｃ＝ ０
２ＡＴ＋Ｂ＝ ０{ （１０）

联立式（９）和式（１０）可解得：

Ａ＝ Ｃ
Ｔ２ ＝ －ｅ̇（０）＋ｋｅ（０）

Ｔ２

Ｂ＝ －２ＡＴ＝ ２ ｅ̇（０）＋ｋｅ（０）
Ｔ

Ｃ＝ －ｅ̇（０）－ｋｅ（０）

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（１１）

式中，ｅ（０）、ｅ̇（０）分别为 ｅ、ｅ̇ 的初值．取候选正定的

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ＝ １
２
ｓ２ （１２）

沿状态轨迹求导得到：

Ｖ̇ ＝ ｓｓ̇＝
ｓ（ ｅ̈＋ｋｅ̇＋２Ａｔ＋Ｂ）， ｔ≤Ｔ
ｓ（ ｅ̈＋ｋｅ̇）， ｔ＞Ｔ{

＝
ｓ［ ｒ̈－ｒ̈ｄ＋ｋ（ ｒ̇－ｒ̇ｄ）＋２Ａｔ＋Ｂ］， ｔ≤Ｔ
ｓ［ ｒ̈－ｒ̈ｄ＋ｋ（ ｒ̇－ｒ̇ｄ）］， ｔ＞Ｔ{ （１３）

需要设计控制量 ａｃ 使得 Ｖ̇ 半负定．控制器形式为：
ａｃ＝ａｃｅ＋ａｃｖ，式中，ａｃｅ 为等效控制律，ａｃｓ 为等切换

控制律．
（１）设计等效控制律 ａｃｅ，使得 ｓ̇＝ ０，即
ｒ̈－ｒ̈ｄ＋ｋ（ ｒ̇－ｒ̇ｄ）＋２Ａｔ＋Ｂ＝ ０， ｔ≤Ｔ
ｒ̈－ｒ̈ｄ＋ｋ（ ｒ̇－ｒ̇ｄ）＝ ０， ｔ＞Ｔ{ （１４）

由式（７）可知，ｒ̈＝ ｆ（ｒ）＋ａｃ，将其带入式（１４）可求出

等效控制律，即：

ａｃｅ ＝
ｒ̈ｄ－ｋ（ ｒ̇－ｒ̇ｄ）－ｆ（ｒ）－２Ａｔ－Ｂ， ｔ≤Ｔ
ｒ̈ｄ－ｋ（ ｒ̇－ｒ̇ｄ）－ｆ（ｒ）， ｔ＞Ｔ{

＝
－ｋｒ̇－ｆ（ｒ）－２Ａｔ－Ｂ， ｔ≤Ｔ
－ｋｒ̇－ｆ（ｒ）， ｔ＞Ｔ{ （１５）

（２）设计等切换控制律 ａｃｓ．根据滑模控制律的

设计方法［１０］可知，ａｃｓ＝ －ｋｓｇｎ（ ｓ） ．
因此，设计控制律为：

ａｃ＝ａｃｅ＋ａｃｓ＝
－ｋｒ̇－ｆ（ｒ）－２Ａｔ－Ｂ－ｋｓｇｎ（ ｓ）， ｔ≤Ｔ
－ｋｒ̇－ｆ（ｒ）－ｋｓｇｎ（ ｓ）， ｔ＞Ｔ{

（１６）

３　 数值仿真与分析

本文选取“尼尔号”任务探测目标小行星 ４３３
Ｅｒｏｓ为研究对象，其质量约为 Ｍ＝６．６９×１０１５ｋｇ，旋转角

速度为 ω＝ ３．３１×１０－４ ｒａｄ ／ ｓ，周期为 ５ 小时 １６ 分．近似

椭球体三轴半径分别为 ａ ＝ ２００００ｍ、ｂ ＝ ７０００ｍ、ｃ ＝
６５００ｍ，引力常数取 Ｇ＝ ６．６７×１０－１１Ｎ·ｍ２ ／ ｋｇ２，仿真中

假设其密度均匀分布且不考虑干扰项［３］ ．
假设航天器在小行星 Ｅｒｏｓ 的北极上空沿着 ｚ

轴运动，纬度为 θ＝ ９０°，经度为 λ＝ ０．文中对四种不

同的工况进行仿真，所采用的初始数据如表 １ 所

示，控制器各参数如表 ２ 所示．
表 １　 仿真算例中初始参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ

四种
情况

初始位置
／ ｍ

悬停位置
／ ｍ

初始速度

／ （ｍ·ｓ－１）
悬停速度

／ （ｍ·ｓ－１）
Ｓ１ ［０，０，１１０００］ Ｔ ［０，０，１００００］ Ｔ ［０，０，１］ Ｔ ［０，０，０］ Ｔ

Ｓ２ ［０，０，１１０００］ Ｔ ［０，０，８０００］ Ｔ ［０，０，１］ Ｔ ［０，０，０］ Ｔ

Ｓ３ ［０，０，９０００］ Ｔ ［０，０，８０００］ Ｔ ［０，０，１］ Ｔ ［０，０，０］ Ｔ

Ｓ４ ［０，０，９０００］ Ｔ ［０，０，１００００］ Ｔ ［０，０，１］ Ｔ ［０，０，０］ Ｔ

表 ２　 滑模控制器参数

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

四种
情况

ｋ Ｔ ／ ｓ Ａ Ｂ Ｃ

Ｓ１ １ ２００ ［０，０，－０．０２５０２５］ Ｔ ［０，０，１０．０１］ Ｔ ［０，０，－１００１］ Ｔ

Ｓ２ １ ２００ ［０，０，－０．０７５０２５］ Ｔ ［０，０，３０．０１］ Ｔ ［０，０，－３００１］ Ｔ

Ｓ３ １ ２００ ［０，０，－０．０２５０２５］ Ｔ ［０，０，１０．０１］ Ｔ ［０，０，－１００１］ Ｔ

Ｓ４ １ ２００ ［０，０，０．０２４９７５］ Ｔ ［０，０，－９．９９］ Ｔ ［０，０，９９９］ Ｔ

仿真结果整理于图 ２～图 ５ 中，其中，图 ２～图 ４
都包含了 Ｓ１～ Ｓ４ 四种情况，图 ２ 为航天器在 ｚ 轴上

的位置变化情况，图 ３ 为 ｚ 轴上的速度变化情况，
图 ４ 为 ｚ 轴上的加速度变化情况．图 ５ 为 Ｓ１ 算例中

航天器在 ｅ－ｅ̇ 平面上的相轨迹．

图 ２　 航天器的位置变化曲线

Ｆｉｇ．２　 Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ３　 航天器的速度变化曲线

Ｆｉｇ．３　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
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图 ４　 航天器的控制加速度变化曲线

Ｆｉｇ．４　 Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ５　 系统在 ｅ－ｅ̇ 平面上的相轨迹

Ｆｉｇ．５　 Ｐｈａｓｅ ｓｐａｃｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｎ ｔｈｅ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｅ－ｅ̇

基于上述仿真结果，航天器在滑模面切换时间

Ｔ＝ ２００ｓ 时均到达悬停位置．其中，Ｓ１ 和 Ｓ３ 这两种

情况的速度曲线与加速度曲线重合，表明在等加速

度变截距时变滑模控制系统中，航天器总能在滑模

面切换时间 Ｔ 时刻到达悬停状态，与航天器的初始

条件和悬停条件无关．图 ５ 表明航天器的相轨迹在

初始时刻就位于滑模面上，并沿着滑模面滑动，不
存在到达阶段．图 ３ 和图 ４ 表明，在系统启动的瞬

间，控制加速度 ａｃ 会变得很大，导致航天器的瞬时

速度变得很大，其作用是使得系统的到达阶段时间

变得很短．上述现象可以理解为到达阶段在系统启

动的瞬间就结束了，即系统几乎不存在到达阶段．
之后，加速度在－１ｍ ／ ｓ２ 和 １ｍ ／ ｓ２（沿 ｏｚ 轴方向为

正）之间高频跳变，则是为了确保航天器匀速运动

到悬停位置，并保持悬停状态．
从图 ３ 和图 ４ 中还可以看出，航天器速度最大

值为－９．７４ｍ ／ ｓ，控制加速度最大值为－１１．６９ｍ ／ ｓ２ ．
显然，这两个值过大，对发动机性能的要求太高，因
而，需要改变参数来降低速度和控制加速度的最大

值．为了得出速度和控制加速度的最大值与切换时

间 Ｔ 之间的关系，下面针对 Ｓ１ 再次进行仿真．假设

滑模面斜率 ｋ 保持不变，取切换时间 Ｔ 为［２００，

８００］ ｓ 区间内间隔为 ５０ ｓ 的 １３ 个不同值，其他参

数取值不变．仿真结果如图 ６ 和 ７ 所示，其中，图 ６
为航天器速度最大值随切换时间 Ｔ 的变化情况，图
７ 为控制加速度最大值随 Ｔ 的变化情况．

图 ６　 速度最大值随切换时间 Ｔ 的变化曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｍａｘｉｍｕｍ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ ｔｉｍｅ Ｔ

图 ７　 控制加速度最大值随切换时间 Ｔ 的变化曲线

Ｆｉｇ．７　 Ｍａｘｉｍｕｍ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ ｔｉｍｅ Ｔ

仿真结果表明：随着 Ｔ 的增加，控制所需航天

器的速度与加速度最大值逐渐减小，而且，随着 Ｔ
越来越大，最大值的变化量越来越小．因此，可以通

过改变 Ｔ 的取值，来减小速度与控制加速度的幅

值，以降低控制系统对发动机性能的要求．

５　 总结

本文讨论了航天器在近地小行星 ４３３ Ｅｒｏｓ 引

力场内的悬停控制问题．文中将 ４３３ Ｅｒｏｓ 近似为三

轴椭球体，建立了其引力场内的轨道动力学方程，
设计了等加速度变截距时变滑模控制器，并对四种

情况进行了数值仿真．仿真结果表明，航天器到达

悬停状态所需时间只与滑模面切换时间有关，而与

初始条件和悬停条件无关，验证了上述时变滑模控

制器对悬停轨道控制的有效性．特别地，增加滑模

面切换时间，航天器的速度与控制加速度幅值会随

之减小，即降低了控制系统对发动机的性能要求．
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