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摘　要：利用对偶四元数的理论来分析航天器六自由度的相对运动，设计了一种考虑输入有界的姿轨一
体化控制器。在介绍对偶数和对偶四元数的基础上推导六自由度相对运动的姿轨耦合模型；利用双曲正切

函数绝对值小于１的特性来显式地构造有界控制器，分别设计两个相互耦合的自适应调节律来动态地改变控
制器的输出，并基于李雅普诺夫稳定性理论严格证明了闭环系统的全局渐近稳定性；利用数学仿真实验来验

证该控制器和控制力满足给定的约束条件，能够实现航天器六自由度相对运动的精确稳定控制，并且对模型

参数不确定性和外界扰动具有鲁棒性。与其他方法相比，由该控制器计算得到的控制力矩器的收敛速度更

快，输出的控制力矩和控制力的最大幅值更小，且消耗的能量也更少。
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　　随着航天技术的突飞猛进，该领域的研究和
应用已经从过去单颗航天器的在轨运行向两个及

两个以上的航天器实现相对运动控制的方向发

展，如航天器的编队飞行、交会对接等，这类复杂

的航天任务要求对航天器的控制更快、更准且鲁

棒性更高。六自由度（ｓｉｘＤｅｇｒｅｅＯｆＦｒｅｅｄｏｍ，６
ＤＯＦ）相对运动包含了相对姿态运动和相对轨道
运动，传统的处理方法是分别建模和分别控制。

然而，由于这两种运动之间存在耦合特性，传统方

法一般不能得到较好的结果。因此，需要研究航
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天器姿态和轨道一体化建模和控制的新方法。

文献［１］基于非线性轨道动力学方程和修正
罗德里格斯参数建立了六自由度的相对运动模

型；文献［２］结合相对轨道动力学模型和姿态动
力学模型建立了姿轨一体化模型；文献［３］利用
姿态欧拉角和相对位置矢量来建立编队飞行卫星

线性化的六自由度相对运动模型，设计了自适应

学习的协同控制器；文献［４］推导了航天器六自
由度相对运动的总模型，比较了三种不同方法的

控制性能。尽管它们分析了相对运动的姿轨耦合

特性，但姿态和轨道分别考虑，这种描述方式的不

统一不利于解决本质问题，不能称为真正意义上

的姿轨一体化建模。为此，有学者［５－６］基于旋量

理论和对偶惯性算子来研究刚体的一般性运动。

文献［７－８］推导了用单位对偶四元数表示的刚
体转动和平动的动力学模型，并指出单位对偶四

元数是单位四元数的自然扩展，能够同时表示旋

转和平移；文献［９－１２］则在对偶四元数的框架
下推导了刚性航天器的相对运动模型，并设计了

不同的控制算法。虽然利用这种新的模型和新的

算法能够得到较为满意的控制效果，但是没有考

虑到控制输入受限的情况。

在实际工程应用中，当系统的控制输入出现

饱和时，控制器的输出将与被控对象的输入不一

致，这样会降低闭环系统的性能，甚至引起整个系

统的不稳定，从而导致航天任务的失败。因此，研

究考虑输入有界的控制具有重要意义。国内外学

者对这个问题进行了研究，并提出了不同的方法。

在姿态控制方面，文献［１３］提出了基于变结构控
制的鲁棒容错控制器来解决挠性卫星推力器故障

和控制输入饱和受限的姿态控制问题；文献［１４］
设计了一种简易的饱和比例微分（Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ
Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ，ＰＤ）控制器；文献［１５］提出了带有指
令滤波的自适应控制器来处理姿态控制中的输入

受限、模型不确定性和外部扰动。在相对运动控

制方面，文献［１６］基于自适应Ｌ２增益干扰抑制来
设计满足输入有界约束的控制器；文献［１７］将鲁
棒控制与自适应控制结合起来，设计了能够显式

解决输入饱和的控制器；文献［１８］在传统的 ＰＤ
控制中增加了抗饱和控制和智能积分器，提高了

所允许的饱和度以及抗扰动的能力；文献［１９］使
用了抗饱和策略和回溯法来设计鲁棒自适应的姿

轨组合控制器；文献［２０］综合了自适应方法和变
结构控制，设计了考虑输入饱和的自适应变结构

控制器。文献［１８－２０］的分析和推导均是基于
对偶四元数的姿轨一体化模型。

１　系统模型

１．１　对偶数和对偶四元数

对偶数［７－８］表示为 ｚ^＝ａ＋εｂ（ａ，ｂ∈Ｒ），ａ和
ｂ分别为它的实部和对偶部，ε为对偶因子。共轭
对偶数表示为 ｚ^ ＝ａ－εｂ，当实部和对偶部均为
向量时则为对偶向量 ｚ^＝ａ＋εｂ。

对偶四元数是元素为对偶数的四元数［７－８］，

它表示为 ｑ^＝［^ｑ０ ｑ^ｖ］，^ｑ０和 ｑ^ｖ分别为对偶数和
对偶向量。它也可以表示成元素为对偶数的四元

数 ｑ^＝ｑ＋εｑ′，ｑ和ｑ′均为四元数。对偶四元数的
运算准则与四元数类似［７－８］，如式（１）所示。

ｑ^ ＝［^ｑ０－ｑ^ｖ］

ｑ^＋ｐ^＝［ｑｑ′］＋［ｐｐ′］
λ^ｑ＝［λ^ｑ０ λ^ｑｖ］

ｑ^^ｐ＝ｑｐ＋ε（ｑ′ｐ＋ｑｐ′）
ｑ^２＝ｑ^^ｑ

ｑ^－１＝ｑ^／ｑ^













 ２

（１）

其中，“”表示对偶四元数的乘法，^ｑ为共轭对
偶四元数， ｑ^为对偶四元数的范数，^ｑ－１为对偶
四元数的逆。

１．２　相对运动的姿轨耦合模型

如图 １所示，取地心赤道惯性系为 ＯＩ－

ＸＩＹＩＺＩ，主星和伴星轨道系分别为 Ｏｌ－ｘｌｏｙｌｏｚｌｏ和
Ｏｆ－ｘｆｏｙｆｏｚｆｏ（原点位于星体质心，Ｙ轴由地心指向
星体质心，Ｚ轴沿着轨道面的负法线方向，Ｘ轴由
右手法则得到），主星和伴星本体系分别为 Ｏｂ－
ｘｌｂｙｌｂｚｌｂ和Ｏｂ－ｘｆｂｙｆｂｚｆｂ，坐标轴固连在星体本体上，
均沿着惯量主轴的三个方向。

图１　六自由度相对运动的参考坐标系
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｒａｍｅｓｆｏｒ６ＤＯＦｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎ

由旋量［２１］的理论，主星和伴星相对于地心赤

道惯性系的运动包含了旋转和平移，因此可以用

·７·
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对偶四元数表示为：

ｑ^ｆｂ＝ｑｆｂ＋ε
１
２ｑｆｂＰ

ｆｂ
ｆ

ｑ^ｌｂ＝ｑｌｂ＋ε
１
２ｑｌｂＰ

ｌｂ{
ｌ

（２）

其中，^ｑｆｂ和 ｑ^ｌｂ、ｑｆｂ和 ｑｌｂ、Ｐ
ｆｂ
ｆ和 Ｐ

ｌｂ
ｌ分别为伴星和

主星的对偶四元数、四元数和位置矢量。

伴星相对于主星的一般性运动可以用伴星与

主星的对偶四元数之积 ｑ^ｆｌ＝ｑ^ｌｂ ^ｑｆｂ来描述，对它
求微分得到：

ｑ^
·

ｆｌ＝ｑ^
·
ｌｂ ^ｑｆｂ＋ｑ^ｌｂ ^ｑ

·

ｆｂ

＝－１２ω^
ｌｂ
ｌ ^ｑｌｂ ^ｑｆｂ＋

１
２ｑ^


ｌｂ ^ｑｆｂ^ω

ｆｂ
ｆ

＝－１２ω^
ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ＋

１
２ｑ^ｆｌ^ω

ｆｂ
ｆ

＝１２ｑ^ｆｌ（^ω
ｆｂ
ｆ－ｑ^ｆｌ ^ω

ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ）

＝１２ｑ^ｆｌ^ω
ｆｂ
ｆｌ

（３）

其中，^ωｌｂｌ和 ω^
ｆｂ
ｆ分别为主星和伴星的速度旋量，

ω^ｆｂｆｌ为伴星相对于主星的速度旋量。刚体的对偶

惯性算子Ｍ［^５］可以表示为对偶质量算子 ｍ^和对

偶惯量算子Ｊ＾之和，即：

Ｍ＾＝ｍ^＋Ｊ＾＝ｍｄｄε
Ｅ＋εＪ

＝

ｍｄｄε
＋εＪｘｘ εＪｘｙ εＪｘｚ

εＪｘｙ ｍｄｄε
＋εＪｙｙ εＪｙｚ

εＪｘｚ εＪｙｚ ｍｄｄε
＋εＪ















ｚｚ

（４）

其中，ｍ和 Ｊ分别为刚体的质量和转动惯量，ｄｄε

为对偶算子。由动量矩定理，计算对偶动量 ｈ＾＝

Ｍ＾^ω的导数有：

Ｆ＾＝ｈ＾
·

＝Ｍ＾ω^
·

＋ω^×Ｍ＾^ω （５）

其中，Ｆ＾＝Ｆ＋εＴ为作用在刚体质心上的对偶力，
它包括力Ｆ∈Ｒ和力矩Ｔ∈Ｒ。

对 ω^ｆｂｆｌ＝ω^
ｆｂ
ｆ－ｑ^ｆｌ ^ω

ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ左右两边求时间的

导数，代入式（３）得到：

ω^
·
ｆｂ
ｆｌ＝^ω

·
ｆｂ
ｆ －^ｑ

·

ｆｌ ^ω

ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ－^ｑｆｌ ^ω

·
ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ－^ｑｆｌ ^ω

ｌｂ
ｌ ^ｑ

·

ｆｌ

＝ω^
·
ｆｂ
ｆ－ｑ^ｆｌ ^ω

·
ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ＋

１
２ω^

ｆｂ
ｆｌ^ｑｆｌ ^ω

ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ－

　１２ｑ^

ｆｌ ^ω

ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ^ω

ｆｂ
ｆｌ

＝ω^
·
ｆｂ
ｆ－ｑ^ｆｌ ^ω

·
ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ＋

１
２（^ω

ｆｂ
ｆｌ^ω

ｆｂ
ｌ－ω^

ｆｂ
ｌ ^ω

ｆｂ
ｆｌ）

＝ω^
·
ｆｂ
ｆ－ｑ^ｆｌ ^ω

·
ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ＋ω^

ｆｂ
ｆｌ×ω^

ｆｂ
ｌ （６）

由式（５）和式（６）整理得到用对偶四元数表
示的伴星相对于主星的动力学方程［２０］为：

ω^
·
ｆｂ
ｆｌ＝Ｍ

－^１
ｆ Ｆ

ｆ^ｂ－Ｍ－^１
ｆ （^ω

ｆｂ
ｆ×Ｍ

＾
ｆ^ω
ｆｂ
ｆ）－

ｑ^ｆｌ ^ω
·
ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ＋ω^

ｆｂ
ｆｌ×（^ｑｆｌ ^ω

ｌｂ
ｌ ^ｑｆｌ） （７）

其中，Ｍ＾ｆ为伴星的对偶惯性算子，Ｆ
ｆ^ｂ为对偶力在

伴星本体系的分量。

利用对偶数的理论，将式（７）展开为实数部
分和对偶部分，分别对应相对姿态运动和相对轨

道运动，如式（８）和式（９）所示。
ωｆｂｆｌ＝－Ｊ

－１
ｆ ［（ω

ｆｂ
ｆｌ＋Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ）

×Ｊｆ（ω
ｆｂ
ｆｌ＋Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ）］－

Ｃｆｂｌｂω
ｌｂ
ｌ＋（ω

ｆｂ
ｆｌ）

×Ｃｆｂｌｂω
ｌｂ
ｌ＋Ｊ

－１
ｆ （Ｔ

ｆｂ
ｕ＋Ｔ

ｆｂ
ｄ）

（８）

Ｖ·ｆｂｆｌ＝
ｄ
ｄｔ（Ｐ

·ｆｂ
ｆｌ＋ω

ｆｂ
ｆｌ×Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）

＝－２Ｃｆｂｌｂω
ｌｂ
ｌ×Ｐ

·ｆｂ
ｆｌ－Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ×（Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ×Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）－

　Ｃｆｂｌｂω
ｌｂ
ｌ×Ｐ

ｆｂ
ｆｌ＋

μ
Ｐｌｂｌ

３Ｃ
ｆｂ
ｌｂＰ

ｌｂ
ｌ－ω

ｆｂ
ｆｌ×Ｐ

·ｆｂ
ｆｌ－

　ωｆｂｆｌ×（ω
ｆｂ
ｆｌ×Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）－２Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ×（ω

ｆｂ
ｆｌ×Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）－

　 μ
Ｐｆｂｆ

３Ｐ
ｆｂ
ｆ＋
Ｆｆｂｕ
ｍｆ
＋
Ｆｆｂｄ
ｍｆ

（９）

其中，ωｆｂｆｌ、Ｖ
ｆｂ
ｆｌ和 Ｐ

ｆｂ
ｆｌ分别为相对角速度、相对速度

和相对位置，Ｊｆ和ｍｆ分别为伴星的转动惯量和质
量，ωｌｂｌ为主星的角速度，Ｃ

ｆｂ
ｌｂ为主星本体系到伴星

本体系的方向余弦阵，Ｔｆｂｕ和 Ｔ
ｆｂ
ｄ分别为控制力矩

和扰动力矩，Ｐｌｂｌ和Ｐ
ｆｂ
ｆ分别为主星和伴星的位置

矢量，μ为地球引力常数，Ｆｆｂｕ和Ｆ
ｆｂ
ｄ分别为伴星的

控制力和扰动力。从式（８）和式（９）可以看出，相
对轨道运动中包含了相对姿态运动中的 Ｃｆｂｌｂ和
ωｆｂｆｌ，而相对姿态运动中的 Ｔ

ｆｂ
ｄ则与 Ｐ

ｆｂ
ｆｌ有关，因此

相对姿态运动和相对轨道运动是相互耦合的。

２　航天器相对运动输入有界控制

２．１　问题表述与分析

航天器携带的控制器件受自身的物理特性约

束，输出的力矩和力一般是有限的，只能接近于一

个最大值。假定伴星本体系三个惯量主轴方向上

的控制力矩 Ｔｆｂｕ，ｉ和控制力 Ｆ
ｆｂ
ｕ，ｉ的绝对值均小于一

个最大值，即

Ｆｆ^ｂｕ＝（Ｆ
ｆｂ
ｕ＋εＴ

ｆｂ
ｕ）∈｛Ｔ

ｆｂ
ｕ，ｉ≤Ｔ

ｆｂ
ｍ， Ｆ

ｆｂ
ｕ，ｉ≤Ｆ

ｆｂ
ｍ｝　

ｉ＝１，２，３ （１０）

其中，Ｆｆ^ｂｕ 为控制力的对偶表示形式 （参见
式（５）），Ｔｆｂｕ和Ｆ

ｆｂ
ｕ分别为控制力矩和控制力的矢

量表示形式，Ｔｆｂｍ和 Ｆ
ｆｂ
ｍ分别为控制力矩和控制力

的最大值。在这个约束条件下，控制目标可以表

·８·
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述为：对于相对运动的姿轨耦合模型，考虑模型参

数不确定性和外界干扰的影响，设计一个满足

式（１０）的控制器 Ｆｆ^ｂｕ，使得系统的相对状态变量
（ｑｆｌ）ｖ（误差四元数ｑｆｌ的矢量部分）、ω

ｆｂ
ｆｌ、Ｐ

ｆｂ
ｆｌ和 Ｖ

ｆｂ
ｆｌ

均能够收敛到０，即：
ｌｉｍ
ｔ→∞
［ｑｆｌ（ｔ）］ｖ＝０，ｌｉｍｔ→∞ω

ｆｂ
ｆｌ（ｔ）＝０

ｌｉｍ
ｔ→∞
Ｐｆｂｆｌ（ｔ）＝０，ｌｉｍｔ→∞Ｖ

ｆｂ
ｆｌ（ｔ）＝

{ ０
（１１）

２．２　自适应的鲁棒控制器设计

在设计控制器之前，先给出两个合理的假设。

假设１　伴星在三个惯量主轴方向上所受到
的外部扰动力矩 Ｔｆｂｄ，ｉ（ｉ＝１，２，３）和扰动力 Ｆ

ｆｂ
ｄ，ｉ

（ｉ＝１，２，３）是有界的，且满足如下条件：

Ｔｆｂｄ（ｔ）∈ ∑
３

ｉ＝１
Ｔｆｂｄ，ｉ≤

)Ｔｆｂｄ ＜Ｔ
ｆｂ{ }ｍ （１２）

Ｆｆｂｄ（ｔ）∈ ∑
３

ｉ＝１
Ｆｆｂｄ，ｉ≤

)Ｆｆｂｄ ＜Ｆ
ｆｂ{ }ｍ （１３）

其中，

)Ｔｆｂｄ和

)Ｆｆｂｄ分别为扰动力矩和扰动力绝对值
之和的最大值，且它们分别小于伴星的控制力矩

和控制力的最大值Ｔｆｂｍ和Ｆ
ｆｂ
ｍ。

假设２　伴星的最大控制力矩 Ｔｆｂｍ和最大控
制力Ｆｆｂｍ能够控制其姿态和轨道的运动，并且克
服扰动力矩和扰动力的影响，即：

Ｔｆｂｍ－（珘Ｔ
ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ≥０ （１４）

Ｆｆｂｍ－（珟Ｆ
ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ≥０ （１５）

其中，珘Ｔｆｂｄ＝ζｒ＋Ｔ
ｆｂ
ｄ，ζｒ＝－（Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ）

×Ｊｆ（Ｃ
ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ）－

Ｊｆ（Ｃ
ｆｂ
ｌｂ
ωｌｂｌ），珘Ｆ

ｆｂ
ｄ＝ｍｆζｔ＋Ｆ

ｆｂ
ｄ，ζｔ＝－Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ×（Ｃ

ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ×

Ｐｆｂｆｌ）－Ｃ
ｆｂ
ｌｂ
ωｌｂｌ ×Ｐ

ｆｂ
ｆｌ＋

μ
Ｐｌｂｌ

３Ｃ
ｆｂ
ｌｂＰ

ｌｂ
ｌ －ω

ｆｂ
ｆｌ×（ω

ｆｂ
ｆｌ×

Ｐｆｂｆｌ）－
μ
Ｐｆｂｆ

３Ｐ
ｆｂ
ｆ。

根据上述两个假设，为实现式（１１）所示的控
制目标，给出如下定理。

定理　对于基于对偶四元数的相对运动姿轨
耦合模型，在假设１和假设２的条件下，设计一种
自适应的鲁棒控制器为：

Ｆｆ^ｂｕ＝－Ｆ
ｆｂ
ｍｔａｎｈ

φｔ
δ２ｔ＋η( )

ｔ
－εＴｆｂｍｔａｎｈ

φｒ
δ２ｒ＋η( )

ｒ

（１６）
其中，φｔ＝Ｖ

ｆｂ
ｆｌ＋λ

２
ｔＰ
ｆｂ
ｆｌ，φｒ＝ω

ｆｂ
ｆｌ＋λ

２
ｒ（ｑｆｌ）ｖ，ηｔ和ηｒ

均为大于０的常数，λｔ、δｔ和 λｒ、δｒ分别为平动部
分和转动部分的自适应调节律，则：

λ
·
ｒ＝

－λｒ
４［１－（ｑｆｌ）ｓ］＋ｋｒ

· Ｔｆｂｍ（ｑｆｌ）
Ｔ
ｖ ｔａｎｈ

φｒ
δ２ｒ＋ηｒ[{ ＋

　　ｔａｎｈ
λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ
δ２ｒ＋η ]

ｒ
＋αｒ［（ｑｆｌ）

Ｔ（ｑｆｌ）ｖ＋βｒ］}　　 （１７）

ｄ（δ２ｒ）
ｄｔ ＝εｒ｛－６ｕＴ

ｆｂ
ｍ（δ

２
ｒ＋ηｒ）＋

λ２ｒαｒ［（ｑｆｌ）
Ｔ（ｑｆｌ）ｖ＋βｒ］－λ

２
ｒ（ω

ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ（ｑｆｌ）ｖ｝ （１８）

λ
·
ｔ＝

－λｔ
（Ｐｆｂｆｌ）

ＴＰｆｂｆｌ＋ｋｔ
·

Ｆｆｂｍ（Ｐ
ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ ｔａｎｈ

φｔ
δ２ｔ＋ηｔ

＋ｔａｎｈ
λ２ｔ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）

δ２ｔ＋η[ ]{
ｔ
＋

αｔ［（Ｖ
ｆｂ
ｆｌ）
ＴＶｆｂｆｌ＋βｔ］}　　 （１９）

ｄ（δ２ｔ）
ｄｔ ＝εｔ｛－６ｕＦ

ｆｂ
ｍ（δ

２
ｔ＋ηｔ）＋

λ２ｔαｔ［（Ｖ
ｆｂ
ｆｌ）
ＴＶｆｂｆｌ＋βｔ］－λ

２
ｔ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
ＴＶｆｂｆｌ｝ （２０）

其中，αｒ、βｒ、ｋｒ、εｒ、αｔ、βｔ、ｋｔ、εｔ和 ｕ均是大于０的
常数，ｕ的最小值为ｕ＝ｘ［１－ｔａｎｈ（ｘ）］，这里的 ｘ
满足方程ｅ－２ｘ＋１－２ｘ＝０。

那么，由该控制器计算得到的控制力矩和控

制力分别满足式（１２）和式（１３）中的约束条件，且
整个闭环系统在该控制器的作用下能够达到

式（１１）所示的控制目标。
证明：整个过程分两步———判断控制力和控

制力矩是否满足约束条件；分析闭环系统的稳

定性。

１）输入有界特性分析
根据双曲正切函数的定义有ｔａｎｈ（ｘ）＝（ｅｘ－

ｅ－ｘ）／（ｅｘ＋ｅ－ｘ），那么可以得到 ｔａｎｈ（·） ＜１。
显然，式（１６）所示控制器计算得到的控制力矩和
控制力分别满足式（１２）～（１３）中的约束条件。
２）系统稳定性分析

选取李雅普诺夫函数Ｖ＾为：

Ｖ＾＝Ｖｔ（Ｖ
ｆｂ
ｆｌ，Ｐ

ｆｂ
ｆｌ，λｔ，δｔ）＋εＶｒ（ω

ｆｂ
ｆｌ，ｑｆｌ，λｒ，δｒ）

＝ １
２ｍｆ（Ｖ

ｆｂ
ｆｌ）
ＴＶｆｂｆｌ＋

１
２λ

２
ｔ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
ＴＰｆｂｆｌ＋

ｋｔ
２λ

２
ｔ＋
１
εｔ
δ２[ ]ｔ ＋

　ε １２（ω
ｆｂ
ｆｌ）
ＴＪｆω

ｆｂ
ｆｌ＋２λ

２
ｒ［１－（ｑｆｌ）ｓ］＋

ｋｒ
２λ

２
ｒ＋
１
εｒ
δ２{ }ｒ
（２１）

其中，（ｑｆｌ）ｓ为 ｑｆｌ的标量部分。显然有 Ｖｔ≥０和
Ｖｒ≥０成立。

对式（２１）左右两边求时间的导数，并依据

式（９），得到 Ｖ·ｔ和 Ｖ
·
ｒ分别为：

Ｖ·ｔ＝ｍｆ（Ｖ
ｆｂ
ｆｌ）
ＴＶ·ｆｂｆｌ＋λｔλ

·
ｔ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
ＴＰｆｂｆｌ＋

λ２ｔ（Ｐ
ｆｂ
ｆｌ）
ＴＶｆｂｆｌ＋ｋｔλｔλ

·
ｔ＋
１
εｔ
ｄ（δ２ｔ）
ｄｔ （２２）

Ｖ·ｒ＝（ω
ｆｂ
ｆｌ）
ＴＪｆω

ｆｂ
ｆｌ＋λｒλ

·
ｒ｛４［１－（ｑｆｌ）ｓ］＋ｋｒ｝＋

　λ２ｒ（ｑｆｌ）
Ｔ
ｖω

ｆｂ
ｆｌ＋
１
εｒ
ｄ（δ２ｒ）
ｄｔ （２３）

·９·
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首先，对于 Ｖ·ｒ，由式（８）、（ω
ｆｂ
ｆｌ）

Ｔ（ωｆｂｆｌ）
× ＝０

和（ωｆｂｆｌ）
Ｔ［（Ｃｆｂｌｂω

ｌｂ
ｌ）

×Ｊｆ＋Ｊｆ（Ｃ
ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ）］ω

ｆｂ
ｆｌ＝０可以

得到：

（ωｆｂｆｌ）
ＴＪｆω

ｆｂ
ｆｌ＝－（ω

ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ［（Ｃｆｂｌｂω

ｆｂ
ｌ）

×Ｊｆ（Ｃ
ｆｂ
ｌｂω

ｌｂ
ｌ）＋

　Ｊｆ（Ｃ
ｆｂ
ｌｂ
ωｌｂｌ）］＋（ω

ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ（Ｔｆｂｕ＋Ｔ

ｆｂ
ｄ）

＝（ωｆｂｆｌ）
Ｔ（ζｒ＋Ｔｆｂｕ＋Ｔ

ｆｂ
ｄ） （２４）

将式（２４）和式（１７）～（１８）代入式（２３），并
根据假设２中的等式，整理得到：

Ｖ·ｒ＝（ω
ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ（ζｒ＋Ｔｆｂｕ＋Ｔ

ｆｂ
ｄ）－λ

２
ｒ（ｑｆｌ）

Ｔ
ｖＴ
ｆｂ
ｍ·

　 ｔａｎｈ
φｒ
δ２ｒ＋ηｒ

＋ｔａｎｈ
λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ
δ２ｒ＋η[ ]

ｒ
－

　６ｕＴｆｂｍ（δ
２
ｒ＋ηｒ）

＝φＴｒ 珘Ｔ
ｆｂ
ｄ－Ｔ

ｆｂ
ｍｔａｎｈ

φｒ
δ２ｒ＋η( )

ｒ
－λ２ｒ（ｑｆｌ）

Ｔ
ｖ·

　 珘Ｔｆｂｄ＋Ｔ
ｆｂ
ｍｔａｎｈ

λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ
δ２ｒ＋η[ ]

ｒ
－６ｕＴｆｂｍ（δ

２
ｒ＋ηｒ）

（２５）
利用双曲正切函数的特殊性质０≤ ｘ（１－

ｔａｎｈｘ／ｙ）≤ｕｙ，对式（２５）作进一步分析有：

Ｖ·ｒ１ ＝φ
Ｔ
ｒ 珘Ｔｆｂｄ －Ｔ

ｆｂ
ｍｔａｎｈ

φｒ
δ２ｒ＋η

( )
ｒ

＝∑
３

ｉ＝１
φｒ，ｉ 珘Ｔｆｂｄ，ｉ－Ｔ

ｆｂ
ｍｔａｎｈ

φｒ，ｉ
δ２ｒ＋η

( )
ｒ

≤ φｒ １（珘Ｔ
ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ－Ｔ

ｆｂ
ｍ∑
３

ｉ＝１
φｒ，ｉｔａｎｈ

φｒ，ｉ
δ２ｒ＋ηｒ

＝ φｒ １（珘Ｔ
ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ－Ｔ

ｆｂ
ｍ∑
３

ｉ＝１
φｒ，ｉｔａｎｈ

φｒ，ｉ
δ２ｒ＋ηｒ

＋

　 Ｔｆｂｍ ∑
３

ｉ＝１
φｒ，ｉ － φｒ( )

１

＝－ φｒ １［Ｔ
ｆｂ
ｍ －（珘Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］＋

　 Ｔｆｂｍ∑
３

ｉ＝１
φｒ，ｉ １－ｔａｎｈ

φｒ，ｉ
δ２ｒ＋η

( )
ｒ

≤－ φｒ １［Ｔ
ｆｂ
ｍ －（珘Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］＋３ｕＴ

ｆｂ
ｍ（δ

２
ｒ＋ηｒ）

（２６）

Ｖ·ｒ２ ＝－λ
２
ｒ（ｑｆｌ）

Ｔ
ｖ 珘Ｔｆｂｄ ＋Ｔ

ｆｂ
ｍｔａｎｈ

λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ
δ２ｒ＋η

[ ]
ｒ

≤ λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ １（珘Ｔ
ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ－Ｔ

ｆｂ
ｍ∑

３

ｉ＝１
［λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ］ｉｔａｎｈ

［λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ］ｉ
δ２ｒ＋ηｒ

＋

　Ｔｆｂｍ ∑
３

ｉ＝１
［λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ］ｉ － λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ( )

１

＝－ λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ １［Ｔ
ｆｂ
ｍ －（珘Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］＋

　Ｔｆｂｍ∑
３

ｉ＝１
［λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ］ｉ １－ｔａｎｈ

［λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ］ｉ
δ２ｒ＋η

( ){ }
ｒ

≤－ λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ １［Ｔ
ｆｂ
ｍ －（珘Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］＋３ｕＴ

ｆｂ
ｍ（δ

２
ｒ＋ηｒ）

（２７）

将式（２６）～（２７）代入式（２５），并且由
式（１４）得：

Ｖ·ｒ≤－ φｒ １［Ｔ
ｆｂ
ｍ－（Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］－

　 λ２ｒ（ｑｆｌ）
Ｔ
ｖ １［Ｔ

ｆｂ
ｍ－（珘Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］

≤－［φｒ １＋ λ
２
ｒ（ｑｆｌ）

Ｔ
ｖ １］［Ｔ

ｆｂ
ｍ－（珘Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］

≤０ （２８）
从式（２８）可以判断ωｆｂｆｌ、ｑｆｌ、λｒ、δｒ是一致有界

的。对式（２８）积分有：

－
Ｖｒ（∞）－Ｖｒ（０）
Ｔｆｂｍ －（珘Ｔ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ

≥∫
∞

０
φｒ １ｄｔ＋∫

∞

０
λ２ｒ（ｑｆｌ）

Ｔ
ｖ １ｄｔ

≥∫
∞

０
ωｆｂｆｌ １ｄｔ

（２９）

由Ｂａｒｂａｌａｔ引理［２２］可以得到：

ｌｉｍ
ｔ→∞
ωｆｂｆｌ＝０

ｌｉｍ
ｔ→∞
λ２ｒ（ｑｆｌ）ｖ＝

{ ０
（３０）

由式 （１７），对其左右两边乘以 λｒ，并利用
ｔａｎｈ（ｘ）≤１的特性有：

λｒλ
·
ｒ≥
－２λ２ｒＴ

ｆｂ
ｍ （ｑｆｌ）ｖ １

４［１－（ｑｆｌ）ｓ］＋ｋｒ
－λ２ｒαｒ［（ｑｆｌ）

Ｔ（ｑｆｌ）ｖ＋βｒ］

（３１）
对式（３１）左右两边从０到∞积分得到：

λ２ｒ（∞）≥λ
２
ｒ（０）－２∫∞０λ

２
ｒρｒｄｔ

ρｒ＝
２Ｔｆｂｍ （ｑｆｌ）ｖ １
４［１－（ｑｆｌ）ｓ］＋ｋｒ

＋αｒ［φ
Ｔ
ｒφｒ＋βｒ］{ ＞０

（３２）
因此，存在一个λｒ＞０，使得λｒ（ｔ）≥λｒ成立。

那么，可以得到ｌｉｍ
ｔ→∞
（ｑｆｌ）ｖ ＝０。转动部分的稳定性

证毕。

同样地，对于Ｖ·ｔ。由式（９）、（Ｖ
ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ（Ｖｆｂｆｌ）

×＝０
和（Ｐｆｂｆｌ）

Ｔ（Ｐｆｂｆｌ）
×＝０可得：

Ｖ·ｔ＝（Ｖ
ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ［ｍｆζｔ＋Ｆ

ｆｂ
ｕ ＋Ｆ

ｆｂ
ｄ］＋

λｔλ
·
ｔ［（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
ＴＰｆｂｆｌ＋ｋｔ］＋λ

２
ｔ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
ＴＶｆｂｆｌ＋

１
εｔ
ｄ（δ２ｔ）
ｄｔ

（３３）
再将式（１９）～（２０）代入式（３３），采用与式（２５）
类似的分析方法得到：

Ｖ·ｔ＝（Ｖ
ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ（Ｆｆｂｕ ＋珟Ｆ

ｆｂ
ｄ）－λ

２
ｔＦ
ｆｂ
ｍ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ·

　　 ｔａｎｈ
φｔ
δ２ｔ＋ηｔ

＋ｔａｎｈ
λ２ｒ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）

δ２ｔ＋η
[ ]

ｔ

－６μＦｆｂｍ（δ
２
ｔ＋ηｔ）

＝φＴｔ 珟Ｆｆｂｄ －Ｆ
ｆｂ
ｍｔａｎｈ

φｔ
δ２ｔ＋η

( )
ｔ

－

·０１·
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　λ２ｔ（Ｐ
ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ 珟Ｆｆｂｄ ＋ｔａｎｈ

λ２ｒ（Ｐ
ｆｂ
ｆｌ）

δ２ｔ＋η
[ ]

ｔ

－６μＦｆｂｍ（δ
２
ｔ＋ηｔ）

≤ － φｔ １［Ｆ
ｆｂ
ｍ －（珟Ｆ

ｆｂ
ｄ，ｉ）］－ λ２ｔ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ
１［Ｆ

ｆｂ
ｍ －

　（珟Ｆｆｂｄ，ｉ）ｍａｘ］

≤－［φｔ １＋ λ２ｔ（Ｐ
ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ
１］［Ｆ

ｆｂ
ｍ －（珟Ｆ

ｆｂ
ｄ，ｉ）ｍａｘ］

≤０ （３４）
从式（３４）可以判断 Ｖｆｂｆｌ、Ｐ

ｆｂ
ｆｌ、λｔ、δｔ是一致有

界的。对式（３４）积分有：

－
Ｖｔ（∞）－Ｖｔ（０）
Ｆｆｂｍ－（珟Ｆ

ｆｂ
ｄ）ｍａｘ

≥∫∞０ φｔ １ｄｔ＋∫∞０ λ
２
ｔ（Ｐ

ｆｂ
ｆｌ）
Ｔ
１ｄｔ

≥∫∞０ Ｖ
ｆｂ
ｆｌ １ｄｔ

（３５）

根据Ｂａｒｂａｌａｔ引理［２２］有：

ｌｉｍ
ｔ→∞
Ｖｆｂｆｌ ＝０

ｌｉｍ
ｔ→∞
λ２ｔＰ

ｆｂ
ｆｌ ＝

{ ０
（３６）

根据式（１９）有：

λｔλ
·
ｔ＝
－２λ２ｒＦ

ｆｂ
ｍ Ｐｆｂｆｌ １

（Ｐｆｂｆｌ）
ＴＰｆｂｆｌ＋ｋｔ

－λ２ｒαｔ［φ
Ｔ
ｔφｔ＋βｔ］

（３７）
对式（３７）左右两边从０到∞积分得到：

λ２ｔ（∞）≥λ
２
ｔ（０）－２∫∞０λ

２
ｔρｔｄｔ

ρｔ＝
２Ｆｆｂｍ Ｐ

ｆｂ
ｆｌ １

（Ｐｆｂｆｌ）
ＴＰｆｂｆｌ＋ｋｔ

＋αｔ［φ
Ｔ
ｔφｔ＋βｔ］{ ＞０

（３８）

因此，存在λｔ＞０，使得λｔ（ｔ）≥λｔ成立。那么有
ｌｉｍ
ｔ→∞
Ｐｆｂｆｌ ＝０。 □

备注１　式（１６）所示的控制器与Ｊｆ和ｍｆ无

关，而且在定理的证明过程中，Ｖ·ｒ和Ｖ
·
ｔ包含了Ｊｆ、

ｍｆ和外界扰动，因此该控制器对模型参数的不确
定性和外界扰动具有鲁棒性。

备注２　最大控制力矩Ｔｆｂｍ和最大控制力Ｆ
ｆｂ
ｍ

是控制器的两个重要参数，它可以反映控制器的

执行能力，并且会影响系统的收敛速率。在

式（２８）和式（３４）中，Ｖ·ｒ和Ｖ
·
ｔ分别是Ｔ

ｆｂ
ｍ和Ｆ

ｆｂ
ｍ的

函数。如果最大控制力矩和最大控制力的取值较

大，一方面可以加快系统的收敛速率，另一方面能

够抵抗较大的外界干扰。

备注３　自适应调节律λｔ、δｔ和λｒ、δｒ是相互
关联、相互耦合的，由于它们是双正切函数的自变

量，因此初始值的选取必须适当，不能使得双正切

函数的初值太大和太小。

备注４　由式（１６），ηｒ和ηｔ的主要作用是避
免当自适应律δｒ和δｔ趋近于０时而出现奇异，因
此ηｒ和ηｔ的取值必须较小。如果ηｒ和ηｔ的取值

偏大，会得到较小的双曲正切函数值，那么控制器

的输出值也较小，可能会使得系统的收敛速度

较慢。

备注５　由式（１７）～（２０），αｒ、βｒ、αｔ、βｔ、ｋｒ、
ｋｔ、εｒ、εｔ的主要作用是避免出现自适应律 λｒ、δｒ
和 λｔ、δｔ先于系统的状态变量趋近于０的情况。
由于αｒ、βｒ和αｔ、βｔ位于分子的位置，它们的取值
不能过大，而ｋｒ和ｋｔ位于分母的位置，它们的取
值则不能过小。同样地，εｒ和 εｔ的取值不能
过大。

备注６　在开始控制器设计前，给出了两个
假设条件，从工程经验判断这两个假设条件是可

以成立的；另外，在控制器的设计中引入了较多的

参数，参数值的选择很重要，按照备注３～５给出
的经验方法来取值，就能够得到较好的控制性能。

因此，该控制器具有较好的普适性。

３　仿真验证与分析

为了验证本文提出的控制器是有效的和可行

的，利用数值仿真（仿真步长为００１ｓ，仿真时长
为５００ｓ）来进行实验验证，并且对其控制性能进
行分析。假定主星运行在椭圆轨道上，它的轨道参

数如表１所示。

表１　主星的轨道参数
Ｔａｂ．１　Ｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｔｈｅｌｅａｄｅｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

半长轴 ／
ｋｍ

偏心率
轨道倾

角 ／（°）

近地点

角距 ／
（°）

升交点

赤经 ／
（°）

真近点

角 ／（°）

６９９８．２４ ０．００１ ９７．０３４６ ５０ ２５６．５６６ ０

取伴星的最大控制力矩和最大控制力分别为

Ｔｆｂｍ ＝００５Ｎ·ｍ和Ｆ
ｆｂ
ｍ ＝１０Ｎ，它的转动惯量和质

量为：

Ｊｆ＝
３０ １ ０．４
１ ２４ ０．５
０．４ ０．







５ ２８
（ｋｇ·ｍ２）

ｍｆ＝
{

１００ｋｇ

（３９）

它在轨飞行中受到的扰动力主要为 Ｊ２（取值
０００１０８２６）摄动力，假定其受到的扰动力矩为：

Ｔｆｂｕ（ｔ）＝１０
－４

５ｓｉｎ πｔ( )１００
－３ｃｏｓπｔ( )３０＋２

－４ｓｉｎπｔ( )８０＋２ｃｏｓπｔ( )６０－１
３ｓｉｎπｔ( )６０－ｃｏｓπｔ( )３５＋















３

（４０）

·１１·
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伴星与主星之间的相对位置和相对姿态的初

始值如表２所示。

表２　初始相对值
Ｔａｂ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｒｅｌａｔｉｖｅｖａｌｕｅ

相对位置 ／ｍ
相对姿态 ／
（°）

相对速度 ／

ｍ·ｓ－１
相对姿态角速度 ／

（°）·ｓ－１

［－１０２．８１，
１５２．２７，

１０９．３５］Ｔ

［－２４．８３，
－２７．５３，

４０．７９］Ｔ

［－１．２３，
－０．３５，

－０．０２］Ｔ

［－０．０８７，
－０．０６３，

０．０５５］Ｔ

本文控制器的参数取值为：λｒ（０）＝０７２，
δ２ｒ（０）＝０４，ηｒ＝１０

－５，αｒ＝００６５，βｒ＝１０
－３，

εｒ＝０１２，ｋｒ＝０２，λｔ（０）＝０３１，δ
２
ｔ（０）＝５，

ηｔ＝１０
－５，αｔ＝０００１，βｔ＝００１，εｔ＝４×１０

－４，

ｋｔ＝１０
５，ｕ＝０２７８５。

由本文设计的控制器得到的数值仿真结果

如图２～７中的上图和图８、图９所示。图２和
图３中的上图分别为误差四元数和相对姿态角
速度的时间变化曲线，从图中可以得知转动部

分的收敛时间约为１１８ｓ；图４和图５中的上图分
别为相对位置和相对速度的时间变化曲线，从

图中可以得知平动部分的收敛时间约为２１０ｓ；
图６和图７中的上图分别为控制力矩和控制力
的时间变化曲线，从图中可以看出，整个控制过

程中的控制力矩和控制力的变化范围均满足给

定的约束值；图８和图９分别为转动部分和平动
部分对应的自适应调节律的时间变化曲线，从

图中可以看出它们渐近地均趋向于一个大于０
的常数。

因此，本文设计的控制器不需要预先知道航

天器的转动惯量和质量大小，只依靠相互耦合的

自适应调节律来动态地改变双正切函数的输出，

即可得到有界的控制力矩和控制力，从而使得相

对姿态运动和相对轨道运动均渐近地收敛到０，
并且能够克服外界扰动的影响，具有较好的鲁

棒性。

为了体现本文方法较其他方法在控制性能上

的优势，将本文的方法与文献［１７］中的方法进行
比较。用Δω和Δｖ来衡量转动部分和平动部分的
能量消耗。

Δω＝∫ｔｆ０ Ｊ
－１
ｆ Ｔ（ｔ）ｄｔ （４１）

Δｖ＝∫ｔｆ０
１
ｍｆ
Ｆ（ｔ）ｄｔ （４２）

同样采用表２中的初始相对值，文献［１７］中

的控制器的参数取值为：λｒ（０）＝０２８，βｒ＝
００２，αｒ＝２０，λｔ（０）＝０１３２，βｔ＝２，αｔ＝５０００。
　　图２～７中的下图给出了由文献［１７］的方
法得到的数学仿真结果。图２和图３中的下图
分别为文献［１７］的方法所得到的误差四元数和
相对姿态角速度的时间变化曲线，从图中可以

得知转动部分的收敛时间约为 １２５ｓ。图 ４和
图５中的下图分别为文献［１７］的方法所得到的
相对位置和相对速度的时间变化曲线，从图中

可以得知平动部分的收敛时间约为 ２１５ｓ。将
图２～５中的上图和下图进行对比可以发现，本
文方法在收敛速度上比文献［１７］的方法要快。
图６和图７中的下图分别为文献［１７］的方法得
到的控制力矩和控制力的时间变化曲线，通过

与图６和图７中的上图进行比较可以发现，本文
方法所对应的控制力矩和控制力的最大幅值均

小于文献［１７］的方法。图 １０为两种方法所对
应的转动部分和平动部分的能量消耗比较。从

图中可以看出，本文方法在转动部分和平动部

分的控制过程中所消耗的能量均小于文献［１７］
的方法。

图２　误差四元数
Ｆｉｇ．２　Ｅｒｒｏｒｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ

图３　相对姿态角速度
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

·２１·
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图４　相对位置
Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

图５　相对速度
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

图６　控制力矩
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅ

图７　控制力
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｃｅ

图８　本文方法得到的转动部分的自适应调节律
Ｆｉｇ．８　Ａｄａｐｔｉｖｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｌａｗｏｆｒｏｔａｔｉｏｎａｌ
ｐａｒｔｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图９　本文方法得到的平动部分的自适应调节律
Ｆｉｇ．９　Ａｄａｐｔｉｖｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｌａｗｏｆｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌ
ｐａｒｔｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图１０　两种方法的转动部分和平动部分
控制的能量消耗比较

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｆｏｒ
ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｒｏｔａｔｉｏｎａｌｐａｒｔａｎｄｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌ

ｐａｒｔｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ

４　结论

本文使用对偶数和对偶四元数来建模航天器

的六自由度相对运动，分析和研究了考虑输入有

界条件下的姿轨一体化控制问题，构造了基于双

曲正切函数的有界控制器，设计了相互耦合的自

适应调节律来动态地调整控制器的输出，基于李

·３１·
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雅普诺夫稳定性理论严格证明了闭环系统是全局

渐近稳定的，并进行了数值仿真实验和性能比较

分析。结果表明，本文方法在解决输入有界问题

的同时，能够实现相对姿态运动和相对轨道运动

的精确控制，且对模型参数不确定性和外界扰动

具有较强的鲁棒性。与其他方法相比，本文控制

器在收敛速度和能量消耗上具有优势，且输出的

控制力矩和控制力的最大幅值更小。
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