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摘要:为了增强空间系绳系统展开过程的抗干扰性,本文提出了空间系绳系统展开运动轨迹跟踪的滑模变结构
控制方法. 考虑大气摄动和无模型摄动建立了空间系绳系统展开运动动力学模型. 基于遗传算法,针对两阶段展开
方式,采用最优振荡阻尼张力控制律和等分时张力控制律设计了展开运动标称轨迹. 为了实现轨迹的鲁棒跟踪,采
用考虑展开长度的等效控制和连续函数幂次趋近律切换控制设计了滑模变结构控制器. 仿真结果表明,所提出的
控制方法有效增强了空间系绳系统展开运动的动态性能及鲁棒性.
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Sliding mode variable structure control for the deployment of
tethered satellite system
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Abstract: To enhance the interference immunity of the deployment of tethered satellite system (TSS), we propose a
trajectory tracking method based on sliding-mode variable structure control. Firstly, the dynamic model of TSS is developed
by considering both the atmosphere perturbation term and the model-less perturbation term. Secondly, in a two-stage
deployment project, the ideal nominal trajectory is designed with the optimal oscillation damping tension control law in the
first stage and with the equal time tension control law in the second stage. Parameters obtained in both stages are optimized
by using the genetic optimization algorithm. To realize the robust trajectory tracking, we design the sliding-mode variable
structure controller with the equivalent control method and the switching control method in which the continuous function
power reaching law is adopted to implement the switching control. Simulation results shows that the proposed control
method can efficiently improve the dynamic performance and enhance the robustness of the deployment of TSS.
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1 引引引言言言(Introduction)
空间系绳系统方案应追溯到1895年“航天之

父”齐奥尔科夫斯基提出的“赤道通天塔”设想[1].
此后,国内外学者对空间系绳系统动力学模型的建
立[2–4]和展开控制律进行了不断研究.系绳展开是空
间系绳系统一切应用技术的基础,如系绳辅助返回技
术[5–6]、小卫星二次发射技术[7],由于其严格的再入、
发射条件,必须把返回容器或小卫星精确展开到预定
位置,切断系绳后,才能顺利进入预定再入、发射窗
口,实现返回、发射. 因此,系绳展开控制一直是系绳
研究的重点,文献[8]采用庞特里亚金原理将子星展开

到平衡位置.王维等人利用粒子群法对满足优化指标
下的时间域离散控制力寻优,得到控制力的变化规
律[9]. Sun提出了一种新的控制律–分数阶张力控制律,
将子星展开到指定位置[10]. Holger等人提出了神经网
络自适应控制在系绳系统辅助返回中展开轨迹的跟

踪应用[11]. 王长青等人采用传统PD控制律对系绳展
开轨迹进行了跟踪[12]. 但是在上述文献进行控制器设
计时,没有考虑系统自身和外界摄动作用,简单的开
环控制和传统的闭环控制方法不能满足要求,为保证
实际展开运动与标称展开运动一致,控制器应具备一
定的鲁棒性. 滑模变结构控制作为一种特殊的非线性
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控制方法,由于其对系统摄动和外加干扰具有极强的
鲁棒性和自适应性[13–14],且控制算法简单,在导弹制
导控制、飞行器姿态控制、再入返回等航空航天领域

得到了广泛的应用.
本文将滑模变结构控制用于空间系绳系统展开运

动轨迹跟踪控制中. 首先建立了包含大气摄动项和无
模型摄动项在内的空间系绳系统动力学模型;然后,
采用遗传算法对系绳展开轨迹进行优化得到标称展

开轨迹;最后,设计并验证了滑模变结构控制器对标
称展开运动轨迹的鲁棒跟踪.

2 系系系统统统动动动力力力学学学建建建模模模(System dynamics model)
图1为系统轨道坐标系oxyz, M,m分别为基站和

小返回容器质量, θ为面内角, β为面外角, l为绳长.
在文献[15]的基础上,本文考虑系统运行在低地

球轨道上,大气摄动不可忽略,另外加入无模型摄动
项(包括地球扁率摄动、星体摄动等外力摄动),建立
了下述系绳系统辅助返回的展开动力学模型:

θ̈ =2(
l̇

l
− β̇ tanβ)(ω0 − θ̇)−

3ω0
2 sin θ cos θ +

Fθ

(ml2cos2β)
+ ∆Fθ,

β̈ =− 2(
l̇

l
)β̇ − [(ω0 − θ̇)2 + 3ω0

2cos2θ]×

sinβ cosβ +
Fβ

ml2
+∆Fβ,

l̈ = l[β̇2 + (ω0 − θ̇)2cos2β+

(3cos2βcos2θ − 1)ω0
2]− T

m
+

Fl

m
+∆Fl,

(1)

式中: ω0为基站(系统质心)角速度, T为系绳张力,
F = [Fθ Fβ Fl]

T为返回容器的大气摄动项, ∆ =

[∆Fθ ∆Fβ ∆Fl]
T为无模型摄动项.在空间系绳系统

作平面运动的情况下,面外角β = β̇ = 0,则方程(1)
简化为

θ̈ = 2(
l̇

l
)(ω0−θ̇)−3ω0

2 sin θ cos θ+
Fθ

ml2
+

∆Fθ,

l̈ = l[(ω0 − θ̇)2 + (3cos2θ − 1)ω0
2]−

T

m
+

Fl

m
+∆Fl.

(2)

图 1 轨道坐标系
Fig. 1 Orbit coordinate system

定 义: x=[x1
T x2

T]T, x1=[x1 x2]
T=[θ l]T,

x2 = [x3 x4]
T = [θ̇ l̇]T = [θ̇ V ]T.

则将式(2)写成:
ẋ1 = θ̇ = x3,

ẋ2 = l̇ = x4,

ẋ3 = θ̈ = f1(x) +∆1,

ẋ4 = l̈ = f2(x) + b(x)u(t) +∆2,

(3)

其中:

f1(x) = 2(
x4

x2

)(ω0 − x3)− 3ω0
2 sinx1 cosx1,

f2(x) = x2[(ω0 − x3)
2 + (3cos2x1 − 1)ω0

2],

b(x) = − 1

m
, u(t) = T,

∆1 =
Fθ

mx2
2
+∆Fθ, ∆2 =

Fl

m
+∆Fl.

假设无模型摄动项∆Fθ,∆Fl一致有界,则外加摄
动项(大气阻力摄动和无模型摄动)∆1,∆2一致有界,
且满足有界函数w(x)使得

|∆1| 6 w(x), |∆2| 6 w(x) (4)

恒成立.

本文考虑作用于子星和系绳上的大气阻力广义力

分别为[16]:

Fθs = −1

2
νCDρSp

l(−ṙ sin θ − rwe cos θ)

1 +
m+mt/2

M +mt/2

,

Fls = −1

2
νCDρSp

ṙ cos θ − rwe sin θ

1 +
m+mt/2

M +mt/2

,

(5)

式中: ν是相对于周围大气的相对速度, CD为大气阻

力系数, ρ为大气密度, Sp为返回容器垂直于ν的投影

面积, we为地球旋转速度, r为系统质心半径, mt =

ρtl为系绳质量.

Qθt =

−1

2
νCD,tD|cos θ|ρ(−ṙ sin θ − rwe cos θ) ·

{[(1−B1) expB1−(1−B2) expB2] ·
H

cos θ
}, (6)

Qlt =

−1

2
νCD,tD|cos θ|ρ(ṙ cos θ − rwe sin θ) ·

1

l
{[(1−B1) expB1 − (1−B2) expB2] ·

H

cos θ
},
(7)

式中:

B1 =
Kl cos θ

(1 +K)H
, B2 =

−l cos θ

(1 +K)H
,

K =
m+mt/2

M +mt/2
,
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CD,t为系绳阻力系数, D为系绳截面积,将大气密度的
变化规律表示为高度h的函数:

ρ = ρ0e
−h−h0

H , (8)

ρ0是高度为h0处的大气密度, H为标高. 则大气摄动
项为

Fθ = Fθs +Qθt, Fl = Fls +Qlt. (9)

3 控控控制制制系系系统统统设设设计计计(Control system design)
3.1 标标标称称称轨轨轨迹迹迹设设设计计计(Nominal trajectory design)
本文采用两阶段展开方式,如图2: 第1阶段向下展

开到当地垂线(Lk1, θk1)位置,第2阶段根据辅助返回
再入条件将系绳释放到预定位置(Lk, θk)处.

图 2 两阶段展开过程

Fig. 2 Two phase of deployment process

在展开过程中必须满足以下不等式约束条件:

T (t) > 0, V (t) > 0. (10)

进行标称轨迹规划时,第1阶段展开起始端和终端
条件: 

L(0) = Lk0, V (0) = Vk0,

θ(0) = θk0, θ̇(0) = θ̇k0,

L(tf1) = Lk1, V (tf1) = Vk1,

θ(tf1) = θk1, θ̇(tf1) = θ̇k1.

(11)

根据以上终端条件,加上展开时间最短条件,第1
阶段的二次目标函数表示如下:

J1 = c1(θtf1 − θk1) + c2(θ̇tf1 − θ̇k1)
2 +

c3(Ltf1−Lk1)
2+c4(Vtf1−Vk1)+c5tf1

2, (12)

式中,令

θtf1 = θ(tf1), θ̇tf1 = θ̇(tf1),

Ltf1 = L(tf1), Vtf1 = V (tf1),

c1, c2, c3, c4, c5为加权系数, tf1为第1阶段段的终止时
间, Lk1为第1阶段段额定绳长.

第2阶段展开以第1阶段段终端作为起始端,终端

条件为 {
L(tf2) = Lk, V (tf2) = Vk,

θ(tf2) = θk, θ̇(tf2) = θ̇k.
(13)

第2阶段目标函数可表示为

J2 = c1(θtf2 − θk)
2 + c2(θ̇tf2 − θ̇k)

2 +

c3(Ltf2−Lk)
2+c4(Vtf2−Vk)+c5tf2

2, (14)

式中,令

θtf2 = θ(tf2), θ̇tf2 = θ̇(tf2),

Ltf2 = L(tf2), Vtf2 = V (tf2),

tf2为第2阶段的终止时间, Lk为总的额定绳长.

第1阶段采用最优振荡阻尼控制律,把小返回容器
安全展开到当地垂线位置[5]:

T = mΩ2[aL(t) + b
V (t)

Ω
− cLk1], (15)

式中: Ω为基站角速度, a, b, c为控制律参数. 第2阶段
将张力在展开时间段内平分为12等份,每等份张力
为Ti(i = 1, 2, · · · , 12). 采用图3所示的遗传算法流
程 [17]对第1阶段的参数a, b, c及时间tf1以及第2阶段
段的参数Ti(i = 1, 2, · · · , 12)及时间tf2寻优,得到系
统展开最优轨迹,作为控制系统的理想标称轨迹,设
计过程不考虑系统受到的摄动力.

图 3 遗传算法流程

Fig. 3 Genetic algorithm process

3.2 跟跟跟踪踪踪控控控制制制律律律(Tracking control law)
标称状态:
xd = [xd1

T xd2
T]T,

xd1 = [xd11 xd12]
T = [θd ld]

T,

xd2=[xd21 xd22]
T=[ẋd11 ẋd12]

T=[θ̇d l̇d]
T.

(16)

位置误差: e = [eT
1 eT

2 ]
T.
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定义: e1 = [e11 e12] = x1 −xd1, e2 = [e21 e22]

= x2 − xd2.即{
e11 = x1 − xd11, e12 = x2 − xd12,

e21 = x3 − xd21, e22 = x4 − xd22.
(17)

本文滑模控制的设计过程分为以下两个步骤:

1) 设计切换函数及等效控制ueq.

根据式(2)可知,面内角θ运动方程为自由运动非

线性系统,且为弱可控[5],系绳张力T只与l̈项有关,因
此本文将滑模面设计为如下形式:

s = cse12 + e22. (18)

令切换函数s = cse12 + e22 = 0,不考虑干扰项
即∆1 = ∆2 = 0,对式(18)求导得

ṡ = csė12 + ė22 =

cse22 + (ẋ4 − ẋd22) =

cse22 + f2(e,xd) + bu(e,xd)ueq − ẋd22 =

cse22 −
ueq

m
− ẋd22 + (e12 + xd12)×

[(e21 + xd21 − ω)2 +

ω2(3cos2(e11 + xd11)− 1)] = 0, (19)

则

ueq = mcse22 −mẋd22 +m(e12 + xd12)[(e21 +

xd21 − ω)2 + ω2(3cos2(e11 + xd11)− 1)].

(20)

2) 设计切换控制输入usw.

切换控制输入usw主要用于补偿摄动项的影响,实
现对不确定性和外加干扰的鲁棒控制,以使系统在有
限的时间内进入滑动模态运动.

为了保证滑模达到条件,即sṡ 6 0,切换控制设计
中,采用幂次趋近律进行设计,切换控制输入如下[18]:

usw = −bu
−1k|s|asgn s. (21)

通过调整a值,可以保证当系统远离滑动模态时,
能以较大的速度趋近于滑动模态,当系统状态趋近滑
动模态时,保证较小的控制增益k,以降低抖振. 但是
无论怎样,由于开关特性的存在,抖振现象始终存在.
为了尽可能减小抖振,本文采用连续函数N(s)取代

sgn s.

N(s) =
s

|s|+ δ
, (22)

其中: δ是一个很小的正常数,令其为与时间有关的小
量. δ = ζe−t,其中ζ为正值,其目的是为了确保δ为很

小值.比例系数k的设计规则有

k = w(x) + η = w(e, xd) + η > 0. (23)

根据式(21)–(24),可以得到切换控制输入usw的表

达式为

usw = −bu
−1[w(e,xd) + η]

s

|s|+ ζe−t
, (24)

w为干扰项极值,通过极值w完成切换控制输入对干

扰项的匹配从而抑制干扰. 当给出极值w之后通过寻

找η, ζ的值,即可保证系统状态趋近滑动模态.

文中线性滑模面(18)的设计就是设计常数cs,使控
制系统有好的动态品质,常见的设计方法有极点配置
法、特征结构任置法和二次型性能指标最优法[14],本
文采用二次型性能指标最优法确定cs和η, ζ值.

则滑模滑模变结构控制器为

u = ueq + usw. (25)

根据李雅普诺夫意义下的稳定性条件,对控制器
稳定性进行证明,即证sṡ < 0.

sṡ = s[cse22 + f2(e,xd) +

bu(e,xd)(ueq + usw)− ẋd22] =

s[cse22 + f2(e,xd)−
1

m
(ueq + usw)− ẋd22] =

s[cse22 + f2(e,xd)− ẋd22 −
1

m
(mf2(e,xd) +mce22 −mẋd22 +

s

|s|+ ζe−t
bu

−1[−w(e,xd)− η])] =

s2

|s|+ ζe−t
[−w(e,xd)− η] 6 0. (26)

证毕.

4 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
假设基站运行在高度为300 km的圆轨道上,基站

质量M = 6000 kg,返回容器质量m = 100 kg,绳长
Lk = 30 km,此时再入角为1.498◦,满足系绳辅助返
回的再入角1.3◦―1.8◦范围[6],地球引力常数µ =

398602 km3/s2,地球平均半径R = 6371.02 km;取
大气类型为 2,此时ρ0 = 8× 10−12 kg ·m−3,取标
高H = 50 km[19], we = 7.292 × 10−5 rad/s, ν =

7.1647 km/s;系绳线密度ρt = 0.2 kg/km. 取

Lk0 = 0.1 km, Vk0 = 2.5m · s−1, θk0 = 0,

θ̇k0 = 0, Lk1 = 3km, Vk1 = 0, θk1 = 0, θ̇k1 = 0,

Lk = 30 km, Vk = 0, θk = −56◦, θ̇k1 = 0.

遗传算法参数设置为:种群规模popsize = 100,
交叉概率 pcross = 0.8,变异概率 pmutation = 0.05,倒
位概率pinversion = 0.15.

通过对大气阻力摄动项进行仿真,得知在整个展
开过程中最大值为−2.8996× 10−5 N,因此,取两阶
段扰动极值为: w = 0.0003,参数η = 0.5, ζ = 5,
c = 0.013.
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遗传优化算法得到的第1阶段段参数为: a =

4.863, b = 3.83, c = 1.859, tf1 = 4786 s,得到第2阶
段时间tf2 = 2300 s,系绳张力为

T =

[0.01697, 0.03429, 0.08394, 0.0671, 0.07435,

0.4663, 0.4441, 0.1544, 2.571, 4.576, 7.442, 7.76].

下面分别给出系绳标称展开情况,未加摄动作用
下滑模变结构控制对标称状态的跟踪以及加入摄动

作用下滑模变结构控制对标称状态的跟踪仿真图.

第1阶段段轨迹跟踪结果见图4(a)–4(d).

图 4(a) 面内角随时间的变化曲线

Fig. 4(a) In-plane angle curve

图 4(b) 面内角速度随时间的变化曲线

Fig. 4(b) In-plane angle curve

图 4(c) 绳长随时间的变化曲线

Fig. 4(c) Tether length curve

图 4(d) 展开速度随时间的变化曲线

Fig. 4(d) Tether deployment velocity curve

第2阶段轨迹跟踪结果见图5(a)–5(d).

图4–5中(a)–(d)分别为两阶段展开的标称、无摄动
跟踪控制、摄动作用下跟踪控制时的面内角、面内角

速度、系绳展开长度、系绳展开速率的变化曲线.

图6给出了理想标称轨迹(虚线)、未加摄动作用下
的跟踪轨迹(实线)和加入摄动作用下的跟踪轨迹(点
划线).

表1给出了标称展开、未加摄动作用下及加入摄动
作用下各状态的终端值.可以看出,摄动作用下,各终
端状态量对标称状态量的跟踪误差比无摄动作用下

对标称状态量的跟踪误差大.摄动作用下,第1阶段段
中最大偏离角最大误差为0.013◦,误差率为4.8%;绳
长误差为38.3972m,误差率为1.3%;第2阶段段展开
中最大偏离角误差为1.1599◦,误差率为2.1%,绳长误
差达到1256.3235m,误差率为4.1%,皆满足5%的误
差标准.可以看出,无论在无摄动作用下还是加入摄
动作用下,本文设计的滑模变结构控制对系绳系统标
称展开状态量都能进行很好的鲁棒跟踪.

图7(a)和图7(b)分别表示在摄动作用下第1阶段
段、第2阶段段滑模变结构控制下的系绳张力曲线.

总的来说,本文设计的等效滑模变结构控制律可
以对系绳系统标称展开轨迹进行很好的跟踪.

图 5(a) 面内角随时间的变化曲线

Fig. 5(a) In-plane angle curve
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图 5(b) 面内角速度随时间的变化曲线

Fig. 5(b) In-plane angle curve

图 5(c) 绳长随时间的变化曲线

Fig. 5(c) Tether length curve

图 5(d) 展开速度随时间的变化曲线

Fig. 5(d) Tether deployment velocity curve

图 6 返回容器运动轨迹

Fig. 6 Trajectory of the Capsule

表 1 终端状态比较
Table 1 Comparison of terminal state

阶段 标称状态 无摄动 加入摄动

−0.2688 −0.2817 −0.2558

0 0 0
第1阶段

3000.1157 3001.3345 2961.7185

0.0036 0.0037 0.0049

−56.0613 −56.2403 −57.2202

0.0001 0.0001 0.0001
第2阶段

30008.5209 30005.5087 28752.1964

0.002 0.002 0.0021

图 7(a) 第1阶段系绳张力曲线

Fig. 7(a) Tension force in the first phase

图 7(b) 第2阶段系绳张力曲线

Fig. 7(b) Tension force in the second phase

5 总总总结结结(Conclusion)
本文给出了一种空间系绳系统展开运动标称轨迹

的等效滑模变结构跟踪控制方法. 系绳系统由于其复
杂的机械特性及环境特性,所建模型具有不完整性和
不确定性,从而和标称状态产生误差. 本文首先在简
单模型下采用遗传算法对系统展开轨迹进行优化得

到理想标称展开轨迹,然后设计等效滑模变结构控制
律对未加摄动作用和加入摄动作用下对理想标称展

开轨迹进行跟踪,在允许误差范围内实现了大气摄动
和未建模摄动项下系统顺利展开到指定位置的目的.
通过仿真结果表明,本文提出的等效滑模变结构控制
方法在系绳系统展开轨迹跟踪方面的应用是可行的.
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