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摘要:针对存在参数不确定性以及干扰的卫星编队飞行六自由度协同控制问题,提出了一种满足控制输入有界
的自适应L2增益干扰抑制控制方法. 该方法首先在不考虑干扰的条件下,针对卫星编队六自由度协同运动模型存
在参数不确定性提出了一种自适应协同控制器;接着,考虑到系统存在干扰,进一步设计了具有L2增益干扰抑制能

力且满足输入有界条件的自适应协同控制器. 在MATLAB/Simulink平台上进行了仿真验证,结果表明,本文所提出
的方法不仅能够对系统不确定性进行有效的自适应估计,还对干扰具备L2增益干扰抑制能力,同时具有良好的过
渡品质.
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Adaptive synchronized control with 6 degrees of freedom and
bounded input for satellite formation flight

L
..
U Yue-yong, HU Qing-lei, MA Guang-fu, ZHOU Jia-kang

(Department of Control Science and Engineering, Harbin Institute of Technology, Harbin Heilongjiang 150001, China)

Abstract: An adaptive synchronized control scheme with 6 degrees of freedom(DOF) and bounded input is proposed
for a satellite formation flight(SFF) to attenuate its disturbances. For the 6 DOF synchronized dynamic model of SFF with
parameter uncertainties, we first design an adaptive synchronized controller in which the external disturbance is temporary
ignored. Considering the existence of disturbance, we improve the controller to make the closed-loop system attenuates the
disturbance with L-two-gain. Numerical simulations have been performed on the platform of MATLAB/Simulink. Results
indicate that the proposed controller estimates the parameter uncertainties adaptively and attenuates the disturbance with
L-two-gain, while keeping a good performance in the transient process.
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1 引引引言言言(Introduction)
卫星编队飞行(satellite formation flying, SFF)通

过形成一定的空间构型,相互作用,协同工作,以类
似一颗虚拟单体卫星的方式来完成空间任务.卫星
编队飞行因其结构灵活、性能强大、可靠性高、生命

周期长以及发射风险低等优点,成为近年来研究的
焦点[1].
在主–从结构中,从星只需跟踪由主星产生的参

考轨迹,物理意义明确、稳定性易于分析,尤其在编
队数量较小时具备良好的应用前景,因此得到了广
泛的研究[2]. 完整的天体运动具备6个自由度(degree
of freedom, DOF),包括轨道平动(3个平动自由度)和
姿态转动(3个转动自由度).六自由度协同运动控制
在编队飞行控制中占有重要地位,通过协同控制从
星相对主星的位置和姿态可以获得期望的编队构

型及精度,进而完成其空间任务. Clohessy-Wiltshire
(C-W)方程[3]常用来描述主星与从星之间的相对位

置运动即编队的轨道平动, 但C-W方程只是一个仅
适用于近乎正圆的参考轨道的线性化运动方程. 针
对这种情况, 文献[4]在C-W方程的基础上提出了一
个适用任何近地轨道的完整非线性方程. 文献[5]研
究了编队飞行卫星的姿态运动,文献[6]进一步研究
了卫星编队飞行的相对姿态控制.文献[7, 8]讨论了
六自由度航天器控制问题,但并未考虑姿态运动和
轨道运动之间的耦合.文献[9]通过重力梯度力矩将
这六自由度运动进行了耦合,并结合滑模控制和神
经网络控制方法设计的控制器解决了建模误差和

未知干扰的影响. 文献[10]设计了一个基于交叉耦
合(cross-coupling)概念的自适应协同控制器,但其采
用欧拉角表示的姿态运动方程可能存在奇异的问
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题.执行机构,包括动量轮、反作用飞轮和喷气推力
器的脉冲作用问题在文献[11]中同样加以了考虑.

然而,上述协同控制器在设计的过程中却没有对
卫星执行机构的输出即卫星的控制输入有界问题加

以考虑,而这在实际应用中却是不容回避的. 一些控
制方法可以解决这个问题,如指令滤波器法[12, 13]和

抗饱和控制(anti-windup control, AWC)[14],但是其缺
点也是十分明显的. 指令滤波器法的设计过程复杂,
而AWC的稳定性从理论上又难于证明. 因此, 设计
一个形式简单、易于实现且满足输入有界条件的卫

星编队飞行协同控制器是十分必要的.

本文针对双星编队的协同控制问题,提出了一种
满足输入有界条件并具备L2干扰抑制能力的自适应

协同控制方法.

2 编编编队队队卫卫卫星星星六六六自自自由由由度度度运运运动动动模模模型型型(6 DOF
model of SFF)

2.1 相相相对对对位位位置置置动动动力力力学学学方方方程程程(Relative position dy-
namic)
为了描述主–从策略下卫星的轨道关系即相对位

置, 需要建立下面两个主要坐标系: 地心惯性坐标
系CECI和主星参考坐标系CL,其定义如图1所示[15].

图 1 双星编队飞行示意图

Fig. 1 Schematic diagram of two-agent satellite formation

主星参考坐标系CL是附着在主星上且以主星位

置为原点的移动坐标系, olxl指向主星圆周运动瞬时

速度的反方向, olyl沿着R的方向, olzl轴与olxl和olyl

轴构成右手系. 其中R为主星位置矢量, 在CL内有

R = [0 0 R]T; ρ = x~il + y~jl + z~kl则为CL下从星

相对于主星的相对位置矢量.

主星、从星绕地飞行的轨道动力学方程分别为

mlR̈ +
µml

‖R‖3 R + dl = ul, (1)

mf(R̈+ρ̈)+
µmf

‖R + ρ‖3 (R+ρ) + df = uf . (2)

其中: µ为地球引力常量, ml,mf分别表示主星和从

星的质量, dl,df分别表示主星、从星受到的干扰,
ul,uf则为各自的控制力.

在式(1)两侧同时乘以mf/ml, 然后再与式(2)相
加可得

mf ρ̈ + mfµ(
R + ρ

‖R + ρ‖3 −
R

‖R‖3 ) + dt = ut. (3)

注注注 1 本文假定主星在其轨道上自由飞行,即可以忽

略其控制量ul, 因此, 式(3)中的编队控制量ut实质上就是

作用在从星上的控制量uf .

ρ是在主星坐标系下的矢量,它在惯性坐标系下
对时间的全倒数为[16]

ρ̈ = (ẍ− 2ω0(ẏ)− ω2
0x)~il +

(ÿ − 2ω0(ẋ)− ω2
0y)~jl + z̈~kl. (4)

将式(4)代入到式(3)中, 可以得到主–从策略下卫星
编队飞行的非线性动力学方程,如下式所示:

mf ρ̈+mfC(ω0)ρ̇+mfN(ρ, ω0,R)+dt = ut, (5)

其中Coriolis矩阵C(·)为

C(ω0) = 2ω0




0 −1 0
1 0 0
1 1 0


 . (6)

N(·)为非线性项,

Nt =




µ
x

‖R + ρ‖3 − ω2
0x

µ(
y + ‖R‖
‖R + ρ‖3 −

1
‖R‖)− ω2

0y

µz

‖R + ρ‖3




. (7)

2.2 姿姿姿态态态动动动力力力学学学方方方程程程(Attitude dynamic)
刚体卫星姿态运动的动力学和运动学方程分别

为[5]

Jω̇ + ω×Jω + da = ua, (8)



q̇0 = −1
2
qT

vω,

q̇v = T (q)ω =
1
2
[q0I3×3 + q×v ]ω,

(9)

其中: J表示卫星的转动惯量, ω为星体相对于惯性

空间的角速度在本体坐标系内的投影; 四元数q =
[q0 qv]T ∈ R4, q0表示标量部分, qv为矢量部分. 对
于任意一个矢量a = [a1 a2 a3]T,叉乘算子a×表示

如下的斜对称矩阵:

a× =




0 −a3 a2

a3 0 −a1

−a2 a1 0


 . (10)

在式(8)中: da表示干扰力矩, 在本文中将由重力梯
度力矩TGT充当干扰力矩,其定义如下:

TGT = 3µ
R̂×

F JR̂F

‖R + ρ‖3
, (11)
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其中R̂F是代表从星位置的单位矢量. 通过重力梯度
力矩,卫星的轨道运动和姿态运动得以一定程度的
耦合.

令F = T−1, 对式(9)两端同时求导并左乘JF ,
可得

JF q̈v = JF (Ṫω + T ω̇) = JF Ṫω + Jω̇ =

JF Ṫω − ω×Jω − d + u. (12)

在式(12)两端同时左乘F T,可得

F Tu = F T((F q̇v)×J − JF Ṫ )F q̇v +

F TJF q̈v + F Td. (13)

令

J∗ = F TJF, C∗ = F T((F q̇v)×J − JF Ṫ )F,

u∗ = F Tu, d∗a = F Tu.

整理式(13)可得形如式(5)的卫星二阶姿态动力学方
程如下:

J∗q̈v + C∗q̇v + d∗a = u∗a. (14)

2.3 六六六自自自由由由度度度协协协同同同动动动力力力学学学方方方程程程(6 DOF synchro-
nized motion dynamic)
本文所描述的协同运动根据任务要求可以等价

为主星绕地运动,从星对主星产生的参考轨迹进行
跟踪控制,同时保持对地惯性定向.在相对位置动力
学方程和姿态动力学方程的基础上,可以得到编队
飞行卫星六自由度协同运动模型.

为了描述六自由度运动,选择状态变量如下:

x = [ρ qv]T, (15)

则卫星编队六自由度协同运动动力学方程为

M ẍ + Cẋ + G + d = u, (16)

其中:

M =

[
mfI3×3 03×3

03×3 J∗

]
, C =

[
C(ω0) 03×3

03×3 C∗

]
,

G =

[
Nt

0

]
, d =

[
dt

d∗a

]
, u =

[
ut

u∗a

]
.

经过简单推导,不难发现该六自由度动力学方程
具备如下两条性质,并将在后面的控制器设计与分
析中得以应用.

性性性质质质 1 增广惯量矩阵M是正定的、对称矩阵,
且满足如下不等式关系:

m1‖ξ‖2 6 ξTMξ 6 m2‖ξ‖2, ∀ξ ∈ Rn, (17)

其中m1,m2是确定的正常数.

性性性质质质 2 增广惯量矩阵M的导数与Corilis矩阵

C之差是斜对称矩阵,满足

ξT(
1
2
Ṁ − C)ξ = 0, ∀ξ ∈ Rn. (18)

3 控控控制制制器器器设设设计计计(Design of controller)
本节将针对上文所述的六自由度协同运动方程

进行控制器的设计,目标是设计一个满足输入有界
条件的自适应L2增益干扰抑制控制器. 定义状态跟
踪误差

e = xd − x, (19)

其中xd = [ρT
d qT

vd]
T为期望轨迹,且假设其具有连续

有界的一阶、二阶导数. 控制的目标就是使系统的
状态从初始状态转移到期望状态xd,同时具备L2增

益干扰抑制能力.

3.1 预预预备备备知知知识识识(Preliminaries)
为了便于控制器的设计与分析,定义双曲正切向

量函数tanh ξ和双曲余弦矩阵函数cosh ξ如下:

tanh ξ = [tanh ξ1 · · · tanh ξn ]T, (20)

cosh ξ = diag{cosh ξ1, · · · , cosh ξn}, (21)

其中: ξ = [ξ1 · · · ξn]T ∈ Rn. 根据式(20)和(21)的
定义可知,其具备以下性质:

‖ξ‖ > ‖tanh ξ‖, d
dt

tanh ξ = cosh−2(ξ)ξ. (22)

本文考虑了L2干扰抑制问题, 所谓L2干扰抑制

器的设计,就是在某个给定的正常数γ的情况下,构
造一个反馈控制律,对于任意L2有界干扰d,使得闭
环系统满足L2增益耗散不等式

[17]

V (x)−V (x0)6γ2
w t

0
‖d‖2dt−

w t

0
‖y‖2dt, (23)

式中: V (x)是需要构造的系统存储函数, 一般均为
Lyapunov函数, y是定义的系统性能输出.此时系统
从干扰d到性能输出y的L2增益小于或等于γ, 达到
了干扰抑制的目的.

3.2 输输输入入入有有有界界界的的的自自自适适适应应应协协协同同同控控控制制制器器器设设设计计计

(Design of adaptive synchronized controller
with bounded input)
对于实际的航天器编队飞行控制系统,存在着一

些难以精确确定的系统参数, 如随着燃料的消耗和
航天器本身的转动, 编队成员的质量、质心位置及
转动惯量等都会发生缓慢的变化,因此,设计的控制
器需要具备对参数不确定性的自适应能力.

下面将在不考虑干扰的情况下,进行输入有界的
自适应控制器的设计.首先定义一个非线性滤波误
差r:

r = ė + αtanhe, (24)

其中: 增益矩阵α ∈ R6×6为常值正定对角矩阵, 向
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量函数tanh(·)如式(20)定义所示, 因此可以得到其
对时间的导数

ṙ = ë + α cosh−2(e)ė. (25)

为了设计自适应控制器,首先需要对不确定的系
统参数进行线性提取, 这里定义需要自适应估计的
系统参数为

θ = [θt θT
a ]T, (26)

其中:

θa = [J11 J12 J13 J22 J23 J33]T, θt = mf .

对式(16)中不确定的系统参数进行线性提取,可
得

M ẍ+Cẋ+G=Wθ=

[
Wt 0
0 Wa

][
θt

θa

]
, (27)

其中:

Wt =


ξx − 2ω0ẏ − ω2
0x+

µx

(x2+(R+y)2+z2)3/2

ξy+2ω0ẋ− ω2
0y+

µ(R+y)
(x2+(R+y)2+z2)3/2

− µ

R2

ξz+
µz

(x2+(R+y)2+z2)3/2




,

(28)

Wa =F TL(F ξ̈)+F T(F ξ̇)×L(F ξ̇)−F TL(FṪF ξ̇),

(29)

式中L(·) : R3 → R3×6为一线性算子,其定义为

L(ξ)=




ξ1 ξ2 ξ3 0 0 0
0 ξ1 0 ξ2 ξ3 0
0 0 ξ1 0 ξ2 ξ3


 , ∀ξ=




ξ1

ξ2

ξ3


. (30)

在式(25)的两端同时左乘M , 并将式(16)和式(24)代
入,整理后可以得到

M ṙ = Më + Mαcosh−2(e)ė =

M(ẍd + αcosh−2(e)ė) +

C(ẋd + αtanhe) + G− u− Cr. (31)

根据式(27),把式(31)右侧需要自适应估计的参数进
行线性提取,可得

M(ẍd + αcosh−2(e)ė) +

C(ẋd + αtanhe)+G− u− Cr =

W ((ẍd + αcosh−2(e)ė), (ẍd + αcosh e))θ −
u− Cr. (32)

定义系统实际参数与参数估计值之差为θ̃,

θ̃ = θ − θ̂. (33)

根据上述定义及推导, 本文给出一种有界的自适应

跟踪控制器和参数自适应更新律,如下式所示:

u = Wdθ̂ + Kptanhe + Kvtanh r, (34)
˙̂
θ = P(ΓW T

d r), (35)

其中: Wd = diag{Wtd,Wad}, Kp, Kv均为正对角矩

阵, 自适应增益矩阵Γ为一正定对称阵; P(·)为投影
算子[18],可以确保参数的自适应估计值在如下合理
的范围内:

θi 6 θi 6 θi, i = 1, 2, · · · , 7, (36)

其中θi, θi分别表示θi的下界、上界.

注注注 2 根据假设条件期望状态xd具有连续有界的一

阶、二阶导数,易知‖Wd‖是有界的;再根据向量函数tanh(·)
及投影算子作用下θ̂的有界性,可得自适应控制器(34)是有
界的,即

‖u‖ 6 ‖Wd‖θ̄i + ‖Kp‖+ ‖Kv‖. (37)

显然,可以通过合理地调节控制器参数Kp, Kv及α使得‖u‖
满足一定的限制要求.

定定定理理理 1 对于如式(16)所描述的系统,如果采用
如式(34)的输入有界非线性自适应控制律及式(35)
的参数自适应律,且控制参数满足以下约束条件:

λmin(Kpα) > 0, (38)

λmin(Kv)− ζ1

‖r‖
tanh2(‖r‖) > 0, (39)

λmin(Kpα)(λmin(Kv)− ζ1

‖r‖
tanh2(‖r‖)) >

ζ2
0

4
‖e‖‖r‖2

tanh2(‖e‖2)tanh2(‖r‖) , (40)

则闭环系统是渐近稳定的.

证证证 选取如下的Lyapunov函数:

V =
1
2
rTMr +

n∑
i=1

Kpi ln(cosh ei) +
1
2
θ̃TΓ−1θ̃.

(41)
由式(22)可知

1
2
λ1tanh2(‖y‖) 6

λ1 ln(cosh ‖y‖) 6 V 6 λ2 ‖z‖2
, (42)

其中: y = [eT rT]T, z = [eT rT θ̃T]T. 因此,易知
所选Lyapunov函数是正定的. 对式(41)两边求导,整
理后可以得到

V̇ =
1
2
rTṀr + rTM ṙ +

n∑
i=1

Kpi
tanh eiėi − θ̃TΓ−1 ˙̂

θ =

rT(
1
2
Ṁ − C)r + rTWθ −

rTWdθ̂ − rTKvtanh r −
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tanhT(e)Kpαtanhe− θ̃TΓ−1 ˙̂
θ =

−rTKvtanh r−tanhT(e)Kpαtanhe+

rT(W −Wd)θ + θ̃T(W T
d r − Γ−1 ˙̂

θ). (43)

把式(35)代入到 ˙̂
θ中, 易知式(43)的最后一项始终为

非正数,即θ̃T(WT
d r − Γ−1 ˙̂

θ) 6 0.

根据文献[18],可知

‖W −Wd‖θ 6 ζ0‖e‖+ ζ1‖r‖, (44)

其中ζ0和ζ1是与卫星质量有关的常数.

进一步可得

‖r‖θ 6 ζ0‖e‖‖r‖+ ζ1‖r‖2 =

ζ0

‖e‖
tanh ‖e‖

‖r‖
tanh‖r‖tanh ‖e‖tanh ‖r‖+

ζ1

‖r‖2

tanh2(‖r‖) . (45)

接下来,令

η = [tanh ‖e‖ tanh ‖r‖]T, (46)

Q =


λmin(Kpα) −ζ0
2

‖e‖‖r‖
tanh ‖e‖tanh ‖r‖

−ζ0
2

‖e‖‖r‖
tanh ‖e‖tanh ‖r‖ λmin(Kv)−ζ1

‖r‖2
tanh2(‖r‖)


,

(47)

其中λmin(·)表示矩阵的最小特征值.

再将式(45)代入式(43)中,可得

V̇ 6 −ηTQη. (48)

根据定理1给出的约束条件式(38)∼(40),可知Q为一

正定矩阵. 至此,定理1得证.

3.3 考考考虑虑虑L2干干干扰扰扰抑抑抑制制制的的的输输输入入入有有有界界界协协协同同同控控控制制制器器器设设设

计计计(Design of adaptive L2-gain disturbance at-
tenuation synchronized controller with bounded
input)
形如式(34)和式(35)的协同控制器能够保证闭环

系统渐近稳定,并对系统参数不确定性具有自适应
能力,但该控制器只适用于不存在干扰的系统,而在
实际的系统中,干扰问题是必须加以考虑的. 基于这
种考虑,本文在式(34)的基础上,给出一种具备L2干

扰抑制能力的控制器

u = Wdθ̂ + Kp tanh e + Kv tanh r +

Krdiag{tanh |ei|}sgn r, (49)

其中Kr为一正定对角矩阵.

定定定理理理 2 对于式(16)所描述的系统,如果采用如
式(49)的输入有界非线性自适应控制律,且对于任意

给定的γ > 0控制参数满足下列约束条件:

λmin(Kpα)− ‖e‖2

tanh2(‖e‖) > 0, (50)

λmin(Kv)− (1 +
1

4γ2
)

‖r‖2

tanh2(‖r‖) > 0, (51)

(ζ0‖e‖‖r‖ − λmin(Kr)
6∑

i=1

(tanh |ei||ri|))2

4 tanh2(‖e‖) tanh2(‖r‖) <

λmin(Kpα)(λmin(Kv)−
(ζ1 + 1 +

1
4γ2

)‖r‖2

tanh2(‖r‖) ),

(52)

那么,在干扰d 6= 0时,闭环系统是一致最终有界稳
定的,且从干扰d到性能输出y的L2增益不大于γ.

证证证 依旧选取如式(41)的Lyapunov函数, 且已知
其为正定的.

对式(41)求导,并代入式(49),整理可以得到

V̇ =
1
2
rTṀr + rTM ṙ − θ̃TΓ−1 ˙̂θ +

n∑
i=1

Kpi
tanh eiėi =

rT(
1
2
Ṁ − C)r + rT(Wθ −Wdθ̂)−

rTKvtanh r −Krdiag{tanh |ei|}sgn r +

rTd− tanhT(e)Kpαtanhe− θ̃TΓ−1 ˙̂θ 6
−λmin(Kpα)‖e‖2 − λmin(Kv)‖r‖2 +

ζ0‖e‖‖r‖+ ζ1‖r‖2 + ‖r‖‖d‖ −
λmin(Kr)

6∑
i=1

(tanh |ei||ri|). (53)

定义函数

H = V̇ + ‖y‖2 − γ2 ‖d‖2
, (54)

其中y = [eT rT ]T为定义的性能输出函数.

将式(53)代入(54)中,整理可得

H = V̇ + ‖y‖2 − γ2‖d‖2 6
−λmin(Kpα)‖e‖2 −
λmin(Kv)‖r‖2 + ζ1‖r‖2 +

ζ0‖e‖‖r‖+ ‖r‖‖d‖+ ‖y‖2 − γ2‖d‖2 −
λmin(Kr)

6∑
i=1

(tanh |ei||ri|) =

−λmin(Kv)tanh2(‖r‖)−
λmin(Kpα)tanh2(‖e‖) +

(ζ1 + 1 +
1

4γ2
)‖r‖2 − (

1
2γ
‖r‖ − γ‖d‖)

2

+

ζ0‖e‖‖r‖ − λmin(Kr)
6∑

i=1

(tanh |ei||ri|). (55)
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相同地,令

η = [tanh ‖e‖ tanh ‖r‖],
式(55)可以写成

H 6 −ηTQ̄η − (
1
2γ
‖r‖ − γ ‖d‖)2, (56)

其中:

Q̄ =

[
Q̄11 Q̄12

Q̄21 Q̄22

]
, (57)

其中:

Q̄11 = λmin(Kpα),

Q̄12 =−
ζ0 ‖e‖ ‖r‖−λmin(Kr)

6∑
i=1

(tanh |ei| |ri|)
2 tanh ‖e‖ tanh ‖r‖ ,

Q̄21 =−
ζ0 ‖e‖ ‖r‖−λmin(Kr)

6∑
i=1

(tanh |ei| |ri|)
2 tanh ‖e‖ tanh ‖r‖ ,

Q̄22 =λmin(Kv)−(ζ1+1+
1

4γ2
)‖r‖2

/tanh2 (‖r‖).

根据约束条件式(50)∼(52)可知, Q是正定的, 因
此可以得出,当系统存在有界干扰d 6= 0时,闭环系
统是一致最终有界稳定的. 将式(56)两边积分可得
如式(23)所示的耗散不等式,即从干扰d到性能输出

y的L2增益不大于γ.

注注注 3 由于下式的成立, 通过选择合适的控制参数
Kp, Kv和α,约束条件式(50)∼(52)是易于实现的:

lim
ξ→0

‖ξ‖2
tanh2 (‖ξ‖) = 1. (58)

注注注 4 控制器(49)是有界的,且有

‖u‖ 6 ‖Wd‖ θ̄i + ‖Kp‖+ ‖Kv‖+ ‖Kr‖ , (59)

合理地调节控制器参数Kp, α, Kv及Kr,便可确保‖u‖满足
一定的限制要求.

4 仿仿仿真真真及及及分分分析析析(Simulation and analysis)
在MATLAB/Simulink环境下进行了数学仿真,采

用了文献的卫星物理参数. 在仿真中,假定双星编队
中主星绕地球做半径为42240 km的圆周运动, 从星
为一0.4 m×0.4 m×0.6 m的质量均匀的长方体,其质
量为mf = 10.9 kg[9]. 在仿真中,假定从星在主星轨
道平面内绕主星进行半径100 m的圆周运动,同时保
持对地定向,即给定的任务要卫星从初始状态ρ0 =
[15 85 −10]T和q0 =[0.3 0.4 0.5 0.707]T机动到期
望状态

ρd = [100 sin(ωdt) 100 cos(ωdt) 0]T

和

qd = [1 0 0 0]T.

本文为姿态控制力矩和相对位置控制力设定的

上限分别为1 N·m和10 N,根据约束条件式(50)∼(52)
最终选取控制器参数如下:

Kp = diag{1, 1, 1, 2, 2, 2},
Kv = diag{3, 3, 3, 4, 4, 4},
Kr = diag{0.3, 0.3, 0.3, 0.1, 0.1, 0.1},
α = diag{0.2, 0.2, 0.2, 0.3, 0.3, 0.3},
Γ = diag{3, 0.1, 0.025, 0.025, 0.14, 0.025, 0.13}.
经验证以上参数满足约束条件.系统的仿真结果如
图2∼图5所示.

图 2 从星姿态四元数
Fig. 2 Quaternion of the follower

图 3 参数自适应估计值
Fig. 3 Estimation of parameters
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图 4 姿态控制力矩对比

Fig. 4 Comparison of attitude control torque

图 5 相对位置控制力对比

Fig. 5 Comparison of relative position control force

从图2、图3中可以看出,卫星编队能够以较高的
精度快速达到期望状态, 对系统参数的自适应估计
能够稳定收敛且准确度较高, 充分验证了本文所提
的控制器在编队协同控制方面的有效性.

由于本文所考虑的干扰主要为重力梯度力矩和

轨道摄动力,其数量级远远小于控制量,因此难以体
现出本文设计的控制器的干扰抑制能力. 为此,本文

加入了数量级与控制量可比的正弦干扰进行仿真,
以此验证干扰抑制能力. 所考虑的干扰分别设定为

dt =
1
2




sin
πt

10

sin(
πt

10
+

π

6
)

sin(
πt

10
+

π

3
)




,

da =
1
10




sin
πt

10

sin(
πt

10
+

π

6
)

sin(
πt

10
+

π

3
)




.

图4、图5给出了控制量的对比,图中: (·)ζ表示不

人为加入正弦干扰条件下的控制量在ζ轴的分量;
(·)ζd表示人为加入正弦干扰后的控制量; (·)ζd + dζ

表示最终作用在卫星上的控制量. ζ代表φ, θ, ψ.

仿真结果表明,即便加入更高量级的干扰,闭环
系统仍能稳定收敛. 由于控制器的输出和干扰同时
作用在星体上,即二者之和为决定系统状态的最终
控制量,因此能体现出控制器对干扰的抑制效果.从
图4、图5中可以清晰地看到, 干扰得到了明显的抑
制,说明本文设计的控制器不仅对实际的干扰,即便
是幅值远大于实际的干扰,同样具备很强的抑制能
力. 这充分验证了本文设计的控制器对干扰抑制功
能的有效性,同时也表明该控制器对未知干扰的抑
制具有较好的鲁棒性.

5 结结结论论论(Conclusion)
针对存在参数不确定性和干扰的双星编队六自

由度协同控制问题,设计了一种满足输入有界条件
的自适应L2增益干扰抑制控制器, 并进行了仿真验
证. 结果表明,在初始误差较大的情况下,编队的相
对位置和姿态都能够以较高的精度快速跟踪并达到

期望状态,对存在不确定性参数的自适应估计快速
准确;对于干扰具备良好的L2增益干扰抑制能力,系
统具有较好的鲁棒性.
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