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基于Lyapunov-MPC方法的非合作目标
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摘 要：针对航天器近距离视线抵近同时存在轨道与姿态机动的非合作目标特定方位控制问题，提出了一种基

于控制Lyapunov函数（CLF）的模型预测控制方法（LMPC）。首先，根据视线坐标系下的轨道动力学方程，建

立了满足视线指向要求的航天器相对轨道动力学模型，并推导了期望轨道的解析表达式。其次，利用MPC方法

设计控制器进行在线优化控制，并通过纳入基于李雅普洛夫方法的非线性反步控制的显式特征，构建收缩约束

式，以确保闭环稳定性。接着，对基于LMPC的控制方法的递归可行性和闭环稳定性进行了证明。最后，仿真

结果证明了所设计的LMPC轨迹跟踪方法的有效性和鲁棒性。
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to ensure the closed-loop stability by incorporating the display features of the nonlinear backstepping 

control based on the Lyapunov method. Then， the recursive feasibility and closed-loop stability of 
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航天器的自主抵近控制是实现一系列空间近

距离操作任务的关键技术，在空间态势感知、空

间攻防、在轨服务等领域都有着广泛应用。在非

合作目标的自主抵近过程中，存在抵近航天器与

非合作目标无星间链路交流运动信息、非合作目

标具有轨道机动和姿态翻滚等挑战性因素。安全、

可靠地抵近非合作目标特定方位是进行观测监视、

悬停抓捕、交会对接等任务的前提和基础。

在与非合作目标的近距离自主抵近任务中，

一般采用视频制导系统、激光成像探测和测距系

统，以相对距离和相对于目标的视线角度信息进

行相对导航（敬忠良， 2011）。文献（陈统等， 2006；

高登巍等，2013a；高登巍等，2013b）以抵近航天器质

心为原点建立视线坐标系（LOS）并在此 LOS 下推

导了相对运动模型。与传统的 C-W 方程相比，相

对运动方程的优势在于：求解相对运动方程不需

要目标的未知参数；可以不作坐标系转换，直接

使用来自测量的相对导航信息；对目标轨道偏心

率不做要求，可以在任意初始位置抵近目标的特

定方位。罗建军等（高登巍等，2013a；高登巍等，

2013b）在体坐标系下建立相对姿态误差运动模型，

在接近的过程中进行姿态跟踪控制，并利用 θ - D
控制方法实现了姿轨耦合控制。文献（Ming et al.，

2004；Ming et al.，2011）以能量消耗和误差最小为指

标函数，利用具有良好鲁棒性的状态依赖黎卡提

方程法（SDRE）（Stansbery et al.，2000；Ming et 

al.，2002） 转化为迭代方程来进行姿轨耦合控制

器设计。但这种方法不太适用于同时存在轨道以

及姿态机动的非合作目标，其控制误差会较大。

文献（高登巍等，2013a；Ming et al.，2004；Ming 

et al.，2011）都是基于非线性最优控制（NOC）的思

想来设计控制器。NOC 被认为是处理约束优化问

题最有效的方法之一，因为它在满足非线性约束

的同时优化了一个特定的指标函数（Ma et al.，

2007；Peng et al.，2014）。然而，即使是在无约束的

情况下，快速求解闭环 NOC的可行解也是具有挑

战性的（Zhang et al.，2009）。另外，非线性模型预

测控制（NMPC），其基于后退时域策略（RHS），通

过解决每个采样瞬间的 NOC来实时重新规划轨迹

（Maciejowski， 2003），由此产生的 NOC 问题可进

一步简化为二次规划（QP）问题，该问题的计算量

对航天器上的计算机来说是可以承受的。利用

MPC 来解决航天器轨迹跟踪控制问题已被证明是

一种有效的方法（Leomanni et al.，2014；Mammarel‐

la et al.，2018；Dong et al.，2020；Li et al.，2017；董凯

凯等，2021）。文献（Mammarella et al.，2018；Dong 

et al.，2020）在 LVLH 坐标系下，利用鲁棒 MPC 方

法进行了航天器近距离交会轨迹规划与控制，仿

真证明了算法的有效性。文献（Li et al.，2017）在建

立的二维平面视线坐标系下，利用非线性 MPC方

法对航天器的交会进行了控制器设计，而文献（董

凯凯等，2021）则采用不同的策略，即先利用维普

法进行标称轨迹规划，再用增量线性 MPC方法进

行跟踪控制，仿真证明了两种控制方法的有效性。

文 献（Mammarella et al.，2018；Dong et al.，

2020）的相对导航信息需先从 LOS 坐标系转换到

LVLH坐标系，坐标系间的转化会使制导控制律的

推导变得复杂。该文献的相对运动模型仅适用于

两航天器位于同一轨道平面，不适用于从任意方

位抵近目标的任务。且在相对运动推导过程中，

均未考虑目标具有机动性的情形，也未对 MPC的

稳定性进行证明。稳定性是任何闭环控制系统最

重要的属性，必须得到保证。为了保证闭环系统

的稳定性，标准的 MPC设计方法是对给出的优化

问题采用终端约束方式，并通过局部线性化构建

一个辅助的稳定控制律（Mayne et al.，2000）。然

而，局部线性化对于抵近非合作目标的航天器轨

迹跟踪控制是不合适的。因此，需要一种有效方

法来保证基于MPC的轨迹跟踪控制的闭环稳定性。

针对近距离抵近控制问题，本文提出了一种

基于 Lyapunov 的非线性模型预测控制（LMPC）策

略。LMPC可以很好地处理非线性和交叉耦合的系

统动力学、推力限制方面的系统约束。它避免了

标准 MPC（Liu，2011）所需的局部线性化，并以相

对简单的方式保证了闭环稳定性。通过利用反步

法以及基于 Lyapunov 的理论，在 LMPC 算法中构

建了一个收缩约束式，这在理论上保证了所提

LMPC算法的递归可行性和闭环稳定性。

1 动力学模型

1. 1　视线坐标系

地心惯性系Oi xi yi zi与视线系Ol xl yl zl及其关系

如图 1所示，其中 i表示惯性坐标系，l表示视线坐

标系。取抵近航天器质心为视线系的原点Ol，xl轴
与视线重合，yl轴位于由 xl和 yi轴组成的平面内且

与 xl轴垂直，zl轴由右手定则确定。ρ 为追踪航天

器相对目标的位置矢量，η和 β为视线倾角和视线

偏角（高登巍等，2013a）。
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1. 2　相对轨道动力学模型

在视线坐标系下，相对轨道动力学模型为

d2 ρ
dt2 = d2 ( ρ ) ldt2 + ( )ω̇ l

×
l
( ρ ) l                             

     +2 ( )ω l

×
l

d( ρ ) ldt2 + ( )ω l

×
l ( )ω l

×
l
( ρ ) l

= (Δg ) l + (a t )l - (ac )l ，                 （1）

式中上标×为反对称化；Δg = [Δgx Δgy Δgz ] T
为

目标与抵近航天器间的引力差。在对目标进行近

距离抵近时，该项可以忽略；a t = [ atx aty atz ]
T

为目标的加速度；ac = [ acx acy acz ]T 为抵近航天

器的控制加速度。ad = [ adx ady adz ]T 为抵近航天

器的干扰力加速度，又称未知有界扰动。将式

（1）写成分量的形式：

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

ρ̈ - ρ ( η̇2 + β̇2 cos2η ) = Δgx + atx - acx - adx，                        
ρη̈ + 2ρ̇η̇ + ρβ̇2 sin η cos η = Δgy + aty - acy - ady，              
-ρβ̈ cos η - 2ρ̇β̇ cos η + 2ρη̇β̇ sin η = Δgz + atz - acz - adz，

（2）

其中

Δgx = μ

( )r2
x + r2

x + r2
x

3
2 ( )3r2

x

r2
x + r2

x + r2
x

- 1 ρ，

Δgy = 3μrxry
( )r2

x + r2
x + r2

x

5
2
ρ，

Δgz = 3μrxry
( )r2

x + r2
x + r2

x

5
2
ρ.

记 x ( t ) = [ p v ]T， p = [ ρ η β ] T
， v =

[ ρ̇ ρη̇ ρβ̇ cos η ] T
，u ( t ) = uc ( t ) + u l ( t ) . 控制输入

u ( t ) 包括抵近跟踪控制 uc ( t ) = [-acx -acy acz ]
T
和

目标航天器机动引起的控制u l ( t ) . 将视线系下的相

对运动方程（2）改写为状态空间方程

ẋ ( t) = A (x) x ( t) + Bu ( t) + Bd ， （3）

式中 A ( x ) 和 B 为系统状态转移矩阵和控制输入矩

阵，d表示扰动力。且

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

A ( )x = é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
ú03 A (1，2)

A (2，1) A (2，2) ，

B = é
ë
êêêê ù

û
úúúú03

I3
，                                   

（4）

式中03与 I3为三阶零方阵和三阶单位方阵，且

A (1，2) =
é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
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，
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ú
Δgx
ρ 0 0

Δgy
ρ 0 0

- Δgz
ρ 0 0

，

A (2，2) =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú0 η̇ β̇ cos η
-η̇ 0 -β̇ sin η

-β̇ cos η β̇ sin η 0
 .

1. 3　期望轨道

设目标特征点在其体坐标系下的单位指向矢

量为 nb，则追踪航天器视线的期望方向为-nb。追

踪航天器期望视线方向在惯性系下的投影为（高登

巍等，2013a）

  ρ i = Rbt
i ( - nb ρd ) = [ xi yi zi ]

T
， （5）

Rbt
i = I3 - 4(1 - σT

t σ t )σ×
t(1 + σT

t σ t )2 + 8σ×
t σ×

t(1 + σT
t σ t )2，（6）

式中Rbt
i 为目标体坐标系到其惯性系的旋转矩阵。

视 线 方 向 在 视 线 坐 标 系 下 的 期 望 值 为

ρ l = [ ρd 0 0 ] T
，ρd为追踪航天器与目标之间的期

望距离。将 ρ l投影到惯性坐标系下，则

ρ i = R l
i ρ l = [ ]xi yi zi

T

    = [ ]ρdcosηcos β ρdsinη -ρdcosηsin β T
，
（7）

R l
i =

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úcosηcos β sinη -cosηsin β
-sinηcos β cosη sinηsin β

sin β 0 cos β

T

， （8）

图1　地心惯性系与视线坐标系的位姿关系

Fig. 1　Position and pose relationship between geocentric 

inertial system and line of sight coordinate system
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式中R l
i为视线系到惯性系的旋转矩阵。根据式（5）

和（7）可得到期望视线倾角ηd和期望视线偏角βd。
设 ω i

i，bt为目标体坐标系相对于惯性坐标系的

转动角速度在惯性坐标系下的投影，有

ω i
i，bt = Rbt

i ωbt， （9）

其中ωbt为目标航天器相对于惯性系的姿态角速度，

则相对距离的变化率为

ρ̇ i = (ω i
i，bt) × [ xi yi zi ]T . （10）

对式（5）、（7）和（10）进行联立求导，即可求出

期望视线倾角和视线偏角的一阶导数和二阶导数

η̇d、β̇d、η̈d、β̈d。

2 基于LMPC的轨迹跟踪控制器

考虑一个期望的轨迹 pd = [ ρd ηd βd ]T .由上

节的推导可知，pd是光滑且有界的。因此，给出命

题1如下：

命题命题 1  期望轨迹 pd = [ ρd ηd βd ]T 光滑且有

界 ， 满 足 ： 存 在 正 数 ρ̄d， p̄d， p̄d1， p̄d2， 有

 ρd ( t ) ∞ ≤ ρ̄d，  pd ( t ) ∞ ≤ p̄d，    ṗd ( t ) ∞ ≤ p̄d1，   

 p̈d ( t ) ∞ ≤ p̄d2 .

2. 1　控制器设计

LMPC轨迹跟踪控制器的表达式为

min J tk = ∫
tk

tk + Tp ( x ( t ) - xd )TQ ( x ( t ) - xd )dt
+∫

tk

tk + Tc
uT ( t )Ru ( t )dt，

（11a）

s.t.        ẋ ( t ) = A ( )x x ( )t + Bu ( )t
               = f ( )x ( )t ，u ( )t ，

（11b）

            x (0) = x ( t0 )， （11c）

é
ë
êêêê ù

û
úúúúI3-I3

u ( t) ≤ é
ë
êêêê ù

û
úúúúumax-umax
， （11d）

∂V
∂x

f (x (0)，u (0) ) ≤ ∂V
∂x

f (x (0)，h (x (0) ) )，（11e）

其中 Q 和 R 是加权系数矩阵，xd = [ pd vd ]T，pd =
[ ρd ηd βd ]

T
，vd = [ ρ̇d ρd η̇d ρd β̇d cos ηd ] T

 .

约束式（11b）为航天器动力学方程，式（11d）为

控制输入空间约束，式（11e）为构造的约束收缩条

件，V为李雅普诺夫函数，h (x (0) )为构造的辅助

控制律函数的初始值。

式（11a-11d）描述了一个标准的MPC框架，由

于预测时域有限，无法保证控制系统的闭环稳定

性。所以，将控制李雅普洛夫函数（CLF）应用到

MPC框架中，通过引入辅助约束条件式（11e），重

新构造了抵近控制问题中的 LMPC 控制框架。其

中，h (·)为引入的基于 Lyapunov 方法的辅助控制

律，V (·)为控制系统对应的CLF。

对于引入的基于 Lyapunov 理论控制律以及对

应的Lyapunov函数，根据文献（Khalil，1996）有
∂V
∂x

f (x ( t)，h (x (0) ) ) < -σ (x)， （12）

式中σ (x)为一个连续的正定函数。

式（11e）的引入能使MPC继承状态反馈控制律

h (·)的稳定性特性，同时由于 MPC 具有在线优化

的优势，会在遵从系统约束条件下求解预测时域

内的最优控制输出。整个控制算法如表1所示。

2. 2　标准MPC求解

LMPC 控制器中的标准 MPC 求解问题，即连

续时间非线性最优控制（CNOC）问题。将CNOC离

散化，在给定预测时域 Tp上的离散非线性最优控

制（DNOC）为

min Jk = ∑
i = k + 1

k + N
( )x i - xd

T
Qk( )x i - xd

     +  ∑
i = k

k + Nc - 1 ΔuT
i RkΔu i，     

（13a）

s.t.      x i + 1 = A ix i + B iu i，                            （13b）

é
ë
êêêê ù

û
úúúúI3-I3

u i ≤ é
ë
êêêê ù

û
úúúúumax-umax
，   i = k + 1，⋯，k + N，（13c）

其中 Δuk = uk - uk - 1 为控制增量，N和Nc分别为预

测范围和控制范围，由Tp = NTs和Tc = NcTs进行反

算，Ts为采样时间间隔。因DNOC问题计算量大，

将其转换为二次规划问题进行求解，转换过程参

考相关文献（Li et al.，2016）。

3 稳定性分析

3. 1　辅助控制律设计

为了构造约束式（11e），利用反步法来构造对

应的基于Lyapunov的状态反馈控制律。

定义

表1　LMPC算法

Table 1　LMPC algorithm

LMPC算法

1．输入目标函数 Jk；

2．测量或估计当前状态量 x ( t)；
3．令 x ( t0 ) = x ( t)，求解LMPC问题式（11），并让K ( s)为
得到的最优（次优）控制输入序列；

4．将K ( s)序列中的第一个控制量作为控制输入；

5．令 t = t + Ts（Ts为航天器的控制步长），跳转到第2步。
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ì
í
î

z1 = pe = p - pd，

z2 = v - s，            
（14）

其中 s 为辅助镇定向量。结合式（3）、（4）并略去扰

动d，可得到新的系统

ì
í
î

ż1 = ṗe = A (1，2) v - ṗd ，
ż2 = A (2，2) v + u - ṡ .   

（15）

当不考虑目标轨道机动时，式（15）可化为

ì
í
î

ż1 = ṗe = A (1，2) v - ṗd ，
ż2 = A (2，2) v + uc - ṡ .  

（16）

选取第一个Lyapunov函数

V1 = 1
2 z1 T Kp z1， （17）

其中 Kp为增益系数三阶对角阵。对 V1 求导，并联

立式（14），可得

V̇1 = z1 T Kp( A (1，2) s - ṗd ) + z1 T Kp A (1，2) z2，（18）

设计辅助镇定向量

s = A (1，2)-1( ṗd - K1 z1 )， （19）

其中K1为增益系数矩阵。此时，V̇1改写为

V̇1 = -z1 T KpK1 z1 + z1 T Kp A (1，2) z2， （20）

选取第二个Lyapunov函数

V2 = 1
2 z2 T Kv z2 + V1， （21）

对V2求导并联立式（14），整理可得

V̇2 = -z1 T KpK1 z1
     +z2 T Kv(K -1

v Kp A (1，2) z1 + A (2，2) v + uc - ṡ) .（22）

设计状态反馈控制律

uc = -K -1
v Kp A (1，2) z1 - K2 z2 - A (2，2) v + ṡ，（23）

其中K2 为增益系数矩阵。将式（23）代入式（22）

中，得

V̇2 = -z1 T KpK1 z1 - z2 T KvK2 z2 . （24）

由于 Kp、Kv、K1 和 K2 均为正定矩阵，故有

V̇2 ≤ 0。根据Lyapunov定理，基于状态反馈控制律

式（23）得闭环系统式（16）在平衡点全局渐进稳定。

当考虑目标轨道机动时，抵近航天器需同时

提供uc和u l来满足抵近要求。重写式（24）为

V̇2 = -z1 T KpK1 z1 - z2 T KvK2 z2 + z2 T Kv(u l + f t ) ≤ 0，
（25）

其中 f t = [ atx aty -atz ] T
为由目标轨道机动引起的

未知项，设 f̄ t为目标机动的上限，则有 f t 2 ≤ f̄ t。
由前面的推导可知，uc满足稳定性定理，只需u l对

应的 Lyapunov 函数部分满足稳定性定理即可使 u

满足式（25）。即，使 V̇2 ≤ 0的充要条件为

z2 T Kv(u l + f t ) ≤ 0. （26）

令 λ = Kv
T z2，则 λT(u l + f t ) ≤ 0。因为  f t 2 ≤

f̄ t，则有 f tλT - f̄ t λ ≤ 0。因此有

λT( f t - f̄ t λ
 λ 2 ) ≤ 0 . （27）

综合式（26）和（27），得

u l = - f̄ t λ
 λ 2

. （28）

故，抵近控制器的状态反馈控制律为

u = uc + u l = -K -1
v ( A (1，2) z1 + K2 z2 )

   -A (2，2) v + ṡ - f̄ t λ
 λ 2

，
（29）

式（29）对应的收缩约束式（11e）为

-z1(0) T
Kp( A (1，2) s (0) - ṗd(0) )

       -z2 T Kv(K -1
v Kp A (1，2) z1(0) + A (2，2) v (0)

       +u (0) - ṡ (0) )
       ≤ -z1(0) T

KpK1 ż1(0) - z2(0) T
KvK2 ż2(0) .

（30）

3. 2　LMPC稳定性分析

现在，证明式（11）的递归可行性和算法 1下的

闭环可行性。

因 为 V̇1 ≤ 0， 有  pe( )t 2 ≤  pe( )0 2， 且

 pe ∞ ≤  pe 2， 则 有  pe ∞ ≤  pe 2 ≤  pe( )0 2 . 由

 p ∞ =  pe + pd ∞ ≤  pe ∞ +  pd ∞，结合命题1有

 p ∞ ≤  pe( )0 2 + p̄d . （31）

由于 pe最后在平衡点渐进稳定，则 p会收敛至

pd = [ ρd ηd βd ]
T
，则对于时变矩阵A (1，2)，有

 A (1，2) ∞ =



























 

























é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú1 0 0
0 1

ρ 0
0 0 1

ρ

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú
1 0 0
0 1 0
0 0 1

cos η
∞

.

考虑到实际情况，存在约束- π
4 ≤ η ≤ π

4 。且

   

 A (1，2) ∞ ≤  A (1，2) 2

                    ≤



























 

























é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú1 0 0
0 1

ρ 0
0 0 1

ρ

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú
1 0 0
0 1 0
0 0 1

cos η
2

≤ 2
ρ̄d

，

（32）

对式（19）的两边取无穷范数，由式（25）并结

合命题1，有
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 s ∞ ≤ 2
ρ̄d ( p̄d + k̄1 pe( )0 2 ) . （33）

对 ṡ取无穷范数，有

 ṡ ∞ = 




 




s ( )t + h - s ( t )

h ∞

         ≤ 1
h  s ( )t + h ∞ +  s ( t ) ∞

         ≤ 2 2
hρ̄d ( p̄d + k̄1 pe( )0 2 ) .

（34）

因 为 V̇2 ≤ 0，  ve( )t ∞ ≤  ve( )t 2 ≤  ve( )0 2，

且 v = ve + s，则有

 v ∞ =  ve + s ∞ ≤  ve ∞ +  s ∞

          ≤  ve (0 ) ∞ + 2
ρ̄d ( p̄d + k̄1 pe( )0 2 ) .（35）

对A (2，2) 取无穷范数有

 A (2，2) ∞ ≤  A (2，2) 2 = 2 ( )η̇2 + β̇2

                      ≤ 2 ( )ρ̇2 + η̇2 + β̇2 = 2  ṗ 2，
（36）

且 ṗ = A (1，2) v，则

 ṗ 2 =  A (1，2) v 2 ≤  A (1，2) 2 v 2

         ≤ 2
ρ̄d ( ve (0 ) 2 + 2

ρ̄d ( p̄d + k̄1 pe( )0 2 ) ) .（37）

式（29）两边取无穷范数，结合式（14）有

 u ∞ =  uc + u l ∞
       ≤  ṡ - K -1

v Kp A (1，2) pe + K2( )v - s - A (2，2) v ∞

       +  






 







- f̄ t λ

 λ 2 ∞
≤  ṡ ∞ + k̄p

k̄v
 A (1，2) ∞ pe ∞

       +  k̄2
k̄v

( v ∞ +  s ∞ ) +  A (2，2) ∞ v ∞ + f̄ t

       = f̄ t + 2 2
hρ̄d ( p̄d + k̄1 pe( )0 2 )

       +  ( 2
ρ̄d
k̄p
k̄v

 pe( )0 2 + k̄2 )
        · ( ve (0 ) 2 + 2

ρ̄d ( p̄d - k̄1 pe( )0 2 ) )
       + 2

ρ̄d ( ve (0 ) 2 + 2
ρ̄d ( p̄d + k̄1 pe( )0 2 ) ) 2

       ≔  h ( )û ∞.                                                                 (38)
只 要 关 系 式  h ( )û ∞ ≤ umax 被 满 足 ， 总 有

u ( t) ≤ umax。式（11b）中的 V2( x)是连续可微且完全

无界，由逆 Lyapunov稳定性理论，存在一个K∞ 类

函数γi(·)（i = 1，2，3），满足

γ1( )x ≤ V2( )x ≤ γ2( )x ，   
∂V
∂x

f ( )x，h ( )x ≤ -γ3( )x . （39）

因式（16）和最优解 K ( s)将在每个采样周期执

行求解，则有

∂V
∂x

f (x，u) ≤ ∂V
∂x

f (x，h (x) ) ≤ -γ3(x) . （40）

由 Lyapunov 论证（Khalil， 1996），则算法 1 下

的闭环系统在吸引域（ROA）χ = {x = 28 ∈ Rn}是全

局渐进稳定的。此外，χ可以通过减小控制增益 k̄1、

k̄2来进行扩大。虽然渐进稳定性只依赖于控制增益

矩阵 K1 和 K2 的正定性，反步控制器式（29）的跟踪

控制性能是由控制增益的大小决定的，较小的 k̄1和

k̄2值会导致较慢的收敛，所以BSC的性能和收敛区

间存在一定的权衡，而基于LMPC的轨迹跟踪控制

利用其在线优化过程，可以在为大的 ROA 选择小

的控制增益的情况下，使控制器产生关于目标函数

（11a）的最佳跟踪控制，以取得更优的控制性能。

4 数值仿真

4. 1　初始条件设置

为了验证本文的 LMPC 控制器的有效性，对

抵近航天器近距离视线抵近运动进行数值仿真。

地心引力常数 μ = 3 986 × 1011. 目标航天器所在的轨

道根数、初始姿态以及抵近航天器相对目标航天

器的初始运动参数见表2。

仿真过程中，假设太阳光线方向向量不变，

且 S = [ 1/2 1/2 1/2 ]T；假设导航信息精确

可知，目标航天器的轨道控制加速度未知但有界，

且不超过 1 m/s2。因为是近距离抵近，故目标航天

器和抵近航天器所受到的外界扰动均用幅值为 5N、

满足均匀分布的随机噪声来表示。

假设抵近航天器执行器机构提供的最大控制

加速度 umax 为 1 m/s2，抵近航天器在视线系下的相

对距离与相对速度目标取为 ρd = 5 m、 ρ̇d = 0 m/s，
仿真时间设置为 300 s，仿真步长取为 0.05 s。

LMPC控制器的控制参数见表3。

在表 3中，轨道权重矩阵Q的参数选取直接影

响控制器的控制效果。特别地，为实现视线指向

的策略，即以所需的视线倾角、偏角指向目标，对

视线倾角、偏角的惩罚权重值（设定为 5000）相较于
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相对距离的惩罚权重值（设定为 50）更大；同时，

为了实现视线稳定接近的策略，即接近过程中保

持平稳的轨迹，对视线倾角变化率、偏角变化率

的惩罚被分别设计为与相对距离大小相关的 1/ρ与
1

ρcosη （因航天器的尺寸大小，所以到目标质心的

相对距离 ρ并不会减小到 0，即 1/ρ与 1
ρcosη并不会

趋于无穷大），航天器在离目标越近时对视线偏角、

倾角的惩罚越大，指向性能更优。因在自主抵近过

程中对抵近控制的指向性与安全性更加注重，故

轨道控制权重矩阵的参数值选取较小，均取1。

4. 2　仿真结果与分析

4. 2. 1　不考虑不确定性情况下的仿真　在不考虑

不确定性时，首先验证算法的有效性和控制精度。

在以目标航天器所在时空为基准所建惯性系下，

两航天器的相对运动轨迹如图 2所示。图 3反映了

相对距离 ρ、视线倾角 η、视线偏角 β随时间的变

化。从图 3可以看出，在 80 s后，视线系下的相对

距 离 偏 差 | ρe | ≤ 0.05 m、 视 线 倾 角 误 差

| ηe | ≤ 0.1 rad、视线偏角误差| βe | ≤ 0.1 rad，控制算

法具有较高的抵近精度。图4反映了相对距离一阶

导 ρ̇（沿视线抵近的速度）、视线倾角一阶导 η̇（视

线倾角角速度）、视线偏角一阶导 β̇（视线偏角角速

度）随时间的变化。图3和图4中的误差带以及图5

中出现了“抖震”现象，这是由于抵近航天器抵近

机动目标航天器所造成的。由于抵近航天器总是落

后于机动航天器的动作，若目标航天器退化为非机

动航天器，则图3退化为图6。从图5可以看出，在

LMPC框架下，控制加速度一直在约束范围内，能

满足工程约束。

图2　相对运动轨迹

Fig. 2　Relative movement orbit

图3　视线系下 ρ、η、β的误差曲线

Fig. 3　Error curve of  ρ, η,  β in the line-of-sight 

coordinate system

表2　航天器抵近仿真参数

Table 2　Spacecraft approach simulation parameters

项目

目

标

航

天

器

初

始

状

态

参数名称

质量mc /kg

转动惯量 It /（kg·m2）

半长轴a /km
偏心率 e

近地点辐角ω / (°)
轨道倾角 i / (°)
升交点赤经Ω / (°)
真近点角 θ / (°)
惯性下相对距离 ρ i / m
惯性下相对速度 ρ̇ i / (m·s-1 )
目标航天器姿态 q i

目标航天器角速度w i/( rad·s-1 )
目标航天器特征点在其本体

系下的方向向量 nb 

参数值

100

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú187. 5 60 30
60 165 15
30 15 150
7 378. 137 8

0

30

35

50

0

[ ]100 200 300  T

[ ]1 2 3  T

[ 0. 775 ，0. 158 5 ，
0. 591 5 ，0. 158 5 ]
[ 0. 4 -0. 8 0. 6 ]

[ 0. 4 -0. 8 0. 6 ]

表3　航天器抵近控制参数

Table 3　Spacecraft approach control parameters

控制参数

轨道状态权重矩阵Q

轨道控制权重矩阵R

Kp

Kv

K1

K2

数值

diag { 50，5 000，5 000，
100，1/ρ，1/ ( ρcosη ) }

diag {1，1，1}
diag {1，1，1}
diag {1，1，1}

diag { 0. 8，0. 8，0. 8 }
diag { 0. 01，0. 01，0. 01}
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4. 2. 2　考虑不确定性情况下的仿真　因在近距离

抵近过程中，抵近航天器与目标航天器间所受的

扰动力相近，即相对扰动力很小，故考虑的不确

定性主要为抵近过程中的测量误差。视线相对距

离测量误差设置为均值为 0、标准差为 0.05 m的白

噪声，视线偏角和视线倾角测量误差为均值为 0、

标准差为 0.1°的白噪声。在以目标航天器所在时空

为基准所建惯性系下，两航天器的相对运动轨迹

如图 7所示。由图 8可知，抵近航天器在 80 s后进

入误差带且此后一直维持在误差带中，即 | ρe | ≤
0.1 m、| ηe | ≤ 0.1 rad、| βe | ≤ 0.1 rad。图 9反映了 ρ̇、

η̇、β̇随时间的变化。由于目标航天器具有机动控

制加速度以及测量误差，故图 8-9 和 10 中均出现

了“抖震”现象，而实际的控制加速度仍满足

控制饱和约束。图 11 给出了抵近非机动目标航

天器的仿真结果，相对距离偏差 | ρe | < 0.006 m。

图4　视线系下 ρ̇、η̇、β̇的误差曲线

Fig. 4　Error curve of  ρ̇, η̇, β̇ in the line-of-sight 

coordinate system

图5　视线系下各轴的控制加速度

Fig. 5　Controlled acceleration of each axis 

in the line-of-sight coordinate system

图6　视线系下 ρ、η、β的误差曲线

Fig. 6　Error curve of  ρ, η, β in the line-of-sight 

coordinate system

图8　视线系下 ρ、η、β的误差曲线

Fig. 8　Error curve of  ρ, η, β in the line-of-sight 

coordinate system

图7　相对运动轨迹

Fig. 7　Relative movement orbit
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5 结 论

在本文中，我们提出了一种适用于空间非合

作目标近距离抵近控制的新型 LMPC 算法。通过

在现有的基于李雅普诺夫函数的跟踪控制器中加

入在线优化，可以使控制性能和稳健性得到很大

程度的提高。此外，LMPC控制器能有效解决对具

有机动能力的非合作目标的抵近问题。LMPC控制

的递归可行性和闭环稳定性得到了严格的证明。

数值仿真结果显示了所提出的 LMPC 轨迹跟踪控

制的有效性与准确性。接下来，有意将 LMPC 方

法应用在考虑执行器作用的姿轨耦合控制问题中；

同时，将在半物理仿真平台上进行实验以验证所

提出的LMPC方法。
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