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航天器交会对接的模型预测与反演制导控制
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摘 要: 面向空间交会对接和停靠的任务需求,将航天器相对制导控制系统视为离散时间控制系统.利用系统状
态转移模型外推预测相对运动状态偏差,在每个控制周期中推力恒定的假设下,根据轨控作用对系统状态的影响
规律,采用广义逆方法反演得到交会对接制导控制序列.对时间约束下的基于空间相对运动状态转移预测与反演
的相对制导控制律进行设计,讨论该方法在实际应用中的一些特点.预测与反演制导控制中的控制输出直接表示
为轨控加速度,更符合工程实际情况.近圆轨道的交会对接仿真结果表明,所提出的方法能够实现精度更高、更为
柔顺平滑的交会对接,在轨控速度增量和推力器输出上也具有更好的工程适用性.
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Model predictive and inversive guidance and control for spacecraft
rendezvous and docking
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Intelligent Control Technology，Shanghai 201109，China)

Abstract: For mission requirements of space rendezvous and docking, the spacecraft relative guidance and control system
is considered as a discrete-time control system. The deviation of relative motion state is predicted by using the model
prediction method. Under the assumptions that thrusts are constant and limited in each control cycle, according to the
influence of orbit control act on system states, the relative guidance control sequence is obtained by using the generalized
inverse method. A relative guidance and control law based on spatial relative motion state transition prediction and
inversion is designed. Some characteristics of this method in application are discussed. In predictive and inversive
guidance control, the control output is directly expressed as orbit control acceleration, which is more in line with the
actual situation of the practice. Simulation results show that the proposed method can achieve more higher accuracy, more
smooth rendezvous and docking, and also has better engineering applicability in speed increment and thruster output.
Keywords: rendezvous and docking；state transition；model predictive and inversive control；multiple impulses guidance；
discrete-time control system；spacecraft

0 引 䀰

自1967年苏联第一次实现自动交会对接试验以
来,世界各国已经在轨实施了多次无人自主交会对
接.我国于2011年11月3日实现了无人交会对接试
验,于 2017年 9月 12日成功实现了天舟一号与天宫
二号的在轨无人自主交会对接.
在自主交会对接制导与控制上,随着理论的深入

研究和技术的不断发展,先后提出了多种控制方法:
基于模糊集的智能控制[1]逻辑简单,控制器参数的设
计和选择依赖专家先验知识,对燃料消耗和控制精度

有较大影响;直线控制[2]适用于交会对接中的平移靠

拢和最终对接,通常燃料消耗较大;兰伯特方法[3-4]基

于航天器的轨道根数进行设计,适用于中远距离的交
会制导,需要较为精确的轨道参数;自适应控制[5-7]在

受控对象参数的辨识估计基础上实现了控制器参数

的自适应调节,常用于模型及干扰中存在不确定性的
系统;滑模变结构控制[8-10]通过模型切换可以较好地

适应系统结构和参数的变化,但需要合理构造切换函
数以解决系统抖振的问题;鲁棒控制[11-12]对于模型

的不确定性以及外部的干扰摄动具有较好的适应性;
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最优控制[13-14]针对系统状态和控制代价构造性能指

标函数,需要通过寻优设计最优控制律;模型预测控
制[15-16]在偏差预估的基础上,根据任务需求构造不
同的性能优化目标函数并求解,在滚动优化和反馈
校正基础上实现系统的稳定控制;模拟退火[17]、粒

子群算法[18]、遗传算法[19]等可用于交会轨迹的制导

寻优,但存在应用中的实时性问题;最为常见的近圆
轨道上双/多脉冲C_W制导[20-22]以及椭圆轨道上的

类Hill脉冲制导[23]在推力控制为零的假设下,利用相
对运动方程的齐次解,基于制导精度和燃料消耗的寻
优,得到进行交会对接的速度冲量序列,但冲量形式
的控制输出在工程上因为推力有限难以实现.
本文在离散时间控制系统中,以多脉冲制导为基

础,在航天器每个控制周期中轨控推力输出恒定的假
设下,依据系统状态在控制作用下变化转移的规律,
通过滚动规划将空间交会制导控制由单步预测与反

演的模型预测广义逆全状态反馈控制[24]推广到多步

预测与反演,设计时间约束下基于空间相对运动状态
转移的模型预测与反演制导控制律,并通过仿真实验
验证所提出方法的有效性.

1 轨道相对运动离散时间系统

令参考航天器、伴随航天器分别绕地球作二体

运动,忽略其他引力和摄动力.参考航天器自由飞行
于近圆轨道上,伴随航天器受控飞行于参考航天器附
近.两者的相对运动建立在参考航天器的第二轨道
坐标系中.取系统状态为相对位置和速度X = [x, y,

z, vx, vy, vz]
T,以状态空间形式表示轨道上的相对运

动动力学模型[20],即

Ẋ(x) = AX +BU(t). (1)

其中

A =



0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

0 0 0 0 0 2ω

0 −ω2 0 0 0 0

0 0 3ω2 −2ω 0 0


,

B =


0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1


T

,

U(t) = [ax(t), ay(t), az(t)]
T为轨道坐标系中伴随航

天器的三轴轨控加速度. ω =
√

µ/a3为参考航天器

平均轨道角速度,µ为地心引力常数, a为参考航天器
轨道半径. U(t)为常值时,式(1)的解析解为

X(tf ) =[
G11(tf , t0) G12(tf , t0)

G21(tf , t0) G22(tf , t0)

]
X(t0)+

[
H1(tf , t0)

H2(tf , t0)

]
ax

ay

az

 . (2)

其中

G11(tf , t0) =
1 0 6(ωτ − sin(ωτ))
0 cos(ωτ) 0

0 0 4− 3 cos(ωτ)

 ,

G12(tf , t0) =

4

ω
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2(1− cos(ωτ))
ω

0
1

ω
sin(ωτ) 0

2(cos(ωτ)− 1)

ω
0

1

ω
sin(ωτ)

 ,

G21(tf , t0) =
0 0 6ω(1− cos(ωτ))
0 −ω sin(ωτ) 0

0 0 3ω sin(ωτ)

 ,

G22(tf , t0) =
−3 + 4 cos(ωτ) 0 2 sin(ωτ)

0 cos(ωτ) 0

−2 sin(ωτ) 0 cos(ωτ)

 ,

H1(tf , t0) =

4(1− cos(ωτ))
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2
0
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ω2

0
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ω2
0
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ω2

,

H2(tf , t0) =

4 sin(ωτ)
ω

− 3τ 0
2(1− cos(ωτ))

ω

0
sin(ωτ)

ω
0

2(cos(ωτ)− 1)

ω
0

sin(ωτ)
ω

 ,

τ = tf − t0为起始时刻 t0与终端时刻 tf之间的时间

间隔.式(2)简写为

X(tf ) = G(tf , t0)X(t0) +H(tf , t0)U(t0). (3)

对应制导控制系统采样控制周期为T ,可以得到
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轨道相对运动的离散形式动力学方程

X((k + 1)T ) =

G((k + 1)T, kT )X(kT )+

H((k + 1)T, kT )U(kT ), (4)

简写为

X(k + 1) = G(k + 1, k)X(k) +H(k + 1, k)U(k).

(5)

由状态转移矩阵的性质可得 (k + 1)T时刻的系

统状态为

X(k + 1) =

G(k + 1, 0)X(0) +Q(K + 1, 0)Uk+1(0) =

k∏
i=0

G(i+ 1, i)X(0)+

k∑
j=0

(( k∏
i=j+1

G(i+ 1, i)
)
H(j + 1, j)U(j)

)
, (6)

其中

G(K + 1, 0) =
k∏

i=0

G(i+ 1, i). (7)

这里G(k+1, 0)为基于初始状态X(0)对(k+1)T时

刻状态进行零输入估计的状态转移矩阵.

Q(k + 1, 0) =

[H(k + 1, k)
...G(k + 1, k)H(k, k − 1)

...

G(k + 1, k − 1)H(k − 1, k − 2)
...

...
G(k + 1, 1)H(1, 0)]. (8)

其中:Q(k + 1, 0)为控制作用序列的输入矩阵,也是
判断状态可控的可控性矩阵.

Uk+1(0) =


U(k)

U(k − 1)
...

U(0)

 , (9)

其中Uk+1(0)为控制作用序列.

2 状态转移预测与反演控制律设计

通常系统采样控制周期T可以使式 (8)满足可控
性条件,求解Q(k + 1, 0)的MP广义逆[25]为Q−(k +

1, 0).对于期望的相对运动终端状态X∗(k + 1),有式
(6)的通解,即

Uk+1(0) =

Q−(k + 1, 0)(X∗(k + 1)−G(k + 1, 0)X(0))+

(E −Q−(k + 1, 0)Q(k + 1, 0))J . (10)

其中:E为(3 × (k + 1)) × (3 × (k + 1))单位阵,J为
任意的(3 × (k + 1)) × 1向量.取通解中的唯一最小
二乘、最小范数解,有

Uk+1(0) = Q−(k + 1, 0)(X∗(k + 1)−

G(k + 1, 0)X(0)). (11)

易知,在控制序列Uk+1(0)作用下,有

Xk+1 = X∗(k + 1). (12)

采用如下步骤进行制导控制:
1)以当前采样时刻t0、采样周期T及期望的制导

结束时刻tf确定制导控制节拍数k;
2由G(tf , t0)计算状态转移矩阵G(k + 1, 0),由

式(8)计算控制作用序列的输入矩阵Q(k + 1, 0);
3)计算状态转移反演的控制器Q−(k + 1, 0);
4)根据当前及期望的相对运动状态X(0)、X∗(k

+ 1),由式 (11)得到形如式 (9)的控制序列Uk+1(0)并

输出其中的U(0);
5)进入下一控制节拍,返回步骤 1)∼步骤 4),计

算下一控制周期的控制序列并输出其中的U(0),如
此滚动规划,直至制导过程结束.
以上即为状态转移的模型预测与反演 (Model

predictive and inversive, MPI)控制律.控制系统的原
理框图如图1所示.
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图 1 控制系统

在目前及后续可预见的空间交会对接任务中,参
考航天器均不会在交会对接过程中作大幅、剧烈的

轨道机动,又因为T为常值,所以可预先离线完成不
同k值下Q−(k + 1, 0)的计算.制导过程中通过查表
取值代入计算可以大大降低实时计算量.

在MPI控制中,如果不在每一步对制导路径进行
重新规划并输出相应的U(0),而仅利用一次规划得
到的控制序列作为整个制导控制过程的输出,则会因
为系统建模的误差导致交会对接制导结果产生较大

误差.
文献 [24]中的模型预测广义逆变换全状态反馈

(MGF)制导律是MPI方法的一个特例.每个控制节
拍中, MGF制导将余下的交会对接制导过程作为“一
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步”考虑,在轨控期间航天器推力为常值的假设下,进
行“一步”反演. MPI制导则将余下的交会对接制导
过程按控制周期T分为多步,通过“多步”反演得到
一个轨控推力序列,因此MGF制导中的步长随时间
变化,而MPI制导中的步数随时间变化.由于步长的
变化, MGF制导存在系统不可控的时刻.通过选择合
适的系统采样控制周期T , MPI制导可以始终满足能
控性条件.两种制导方法均在每个控制节拍进行重
新计算和输出更新.

3 仿真校验

近圆轨道上两个航天器的初始轨道参数如表1
所示.

表 1 轨道参数

初始轨道参数 参考航天器 伴随航天器

a / km 17 973.158 17 973.125

e 0.001 308 0.001 306

i/(◦) 97.735 9 97.735 9

Ω/(◦) 10.370 4 10.370 7

ω/(◦) 91.013 4 90.924 1

f/(◦) −42.904 8 −42.770 8

设置交会对接制导控制全过程时间为3 600 s,制
导采样控制周期为T = 0.2 s,分别仿真MGF和MPI
制导控制过程.伴随航天器在3 600 s的交会对接制
导控制完成后,在交会对接终端位置进行悬停保持.

仿真中选用某两型卫星的质量参数与外形尺寸,
轨道动力学均采用未作简化的二体模型,考虑了地球
扁率、日月引力、太阳光压及大气阻力等轨道摄动.
为检验和比较制导控制方法的效果,不考虑相对测量
和导航环节的误差,所需轨控推力也假设可以理想输
出.
相对位置和速度的仿真设置与结果如表2和表

3所示.设置伴随航天器从距离参考航天器x方向约

14 km处经过3 600 s的相对制导后与参考航天器交
会,交会速度设置为0.

表2 相对位置 (3 600 s) m

位置设定与制导结果 x y z

r0 13 993.510 6 72.730 6 49.302 6

r∗f 0.000 0 0.000 0 0.000 0

rf (MGF) 7.241 1 0.023 1 −2.305 4

rf (MPI) 0.000 1 0.000 0 −0.000 1

由表2可知,第3 600 s时,伴随航天器在MPI制导
下的交会位置误差为亚毫米级,而MGF制导下的交
会位置误差达到数米.

表3 相对速度 (3 600 s) m/s

速度设定与制导结果 vx vy vz |· |合计

v0 0.016 0 −0.014 6 −0.017 4 /

v∗
f 0.000 0 0.000 0 0.000 0 /

vf (MGF) −1.027 8 −0.003 3 0.327 4 1.358 5

vf (MPI) −0.001 2 −0.000 0 0.000 9 0.002 1

由表 3可知, MGF制导的终端速度误差达到米
级,而MPI制导的终端速度误差在毫米量级.表3中
分别对MGF及MPI制导作用下伴随航天器在制导结
束时刻3个方向的残留相对速度进行了累加.残留相
对速度意味着在不考虑位置误差的情况下,交会时将
出现的碰撞冲击速度.

由仿真结果可知, MGF制导后还需采用其他对
接步骤 (例如停泊、平移靠拢等)才能实现最终的交
会对接.
由图3可知,在临近交会制导结束时, MGF制导

控制下相对速度有较大跳变,航天器在制导末期需要
较大的轨控推力, MPI制导控制下的相对速度较为平
滑.
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3 600 s制导过程中的最大轨控加速度如表 4所
示, MPI制导所需的最大轨控加速度远小于MGF方
法,在工程上可以更为容易地实现.

表4 最大轨控加速度 m / s2

制导律 amax-x amax-y amax-z

MGF 12.712 4 0.040 6 4.048 1

MPI 0.013 3 0.000 1 0.009 8
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图 4 轨控加速度

各制导方法在3 600 s制导结束时的残余相对速
度、沿第二轨道坐标系3轴方向所需的轨控速度总量
及两者的总和如表5所示.相对制导的所需轨控速度
增量曲线如图5所示.

表5 轨控速度增量 m/s

制导律 ∆vx ∆vy ∆vz 残余速度 速度总和

MGF 13.562 4 0.023 0 6.680 4 1.358 5 21.624 3

MPI 10.472 1 0.038 6 6.689 1 0.002 1 17.201 9
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图 5 轨控速度增量

可见, MPI方法能有效降低制导全过程所需的轨
控速度增量.利用椭圆轨道相对运动动力学系统解

析解[24,26]同样可以实现椭圆轨道上交会对接的模型

预测与反演制导控制,控制效果及品质与近圆轨道类
似,这里不再赘述.

4 结 论

本文所述MPI制导控制是一种多脉冲小推力的
相对制导控制方法,不同于采用优化目标函数求解进
行控制的常规预测方法,该方法在离散时间控制系统
中,基于控制作用对系统状态的影响规律设计状态转
移多步预测及反演设计控制器,通过滚动规划和逐步
逼近实现交会对接.控制指令可以较为简单地转化
为推力器的直接推力输出.相较MGF方法,制导结果
更为精确、制导过程更为柔顺平滑、轨控推力需求更

为合理且轨控速度增量更小.
MPI制导控制中,交会对接全过程的时间和控制

序列的选择影响制导控制轨迹和推力器输出,尤其是
轨控速度增量等主要影响因素,如何实时地对固定始
末状态下的交会对接时间进行寻优值得进一步研究.
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