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与非合作目标交会的多约束有限时间最优控制
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摘　要：针对拦截卫星的末端轨道拦截任务，研究了基于状态反馈的轨道控制器设计方法．考虑系统参数不确
定性，建立了相对运动模型．同时考虑系统有限时间二次型性能指标、控制输入限幅和极点配置，提出了多约束
条件的控制器设计问题并给出了控制器的设计方法．该方法采用线性不等式技术，根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定定理推
导出控制器存在的充分条件，并将控制器的设计转化为一个凸优化问题进行求解．仿真结果表明，设计的控制
器能够使系统稳定，并且能在获得最优系统有限时间性能的同时满足控制输入限幅和极点区域限制．
关键词：轨道控制；不确定性；有限时间性能；控制输入限幅；极点配置
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　　拦截卫星是指根据地面指令自动接近并识别
敌方卫星，以实施拦截使其失效的人造地球卫

星［１］．拦截卫星通过轨道控制实现对目标卫星的
逼近．近年来，随着推力器技术的发展，出现了推
力可连续变化的喷气推力器．由于推力连续可变，
类似于卫星姿态控制，许多控制理论可被用于轨

道控制．文献［２］针对交会对接中的轨道控制问
题，基于状态反馈和自适应控制理论设计了控制

器，该控制器在系统存在有界干扰和测量噪声时

依然有效；文献［３］提出了一种鲁棒Ｈ∞ 状态反馈
轨道控制器设计方法，该方法通过优化系统增益

抑制系统外部扰动，从而提高控制器的鲁棒性；文

献［４］通过引入相平面，将 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定理论用
于轨道交会的控制器设计，并进行稳定性分析；文

献［５］将滑模控制理论用于轨道控制器的设计，
与最优控制相比，采用该方法设计的控制器具有

更高的精度且便于工程实现．可见，相对于传统的
冲量式轨道控制［６－８］，基于控制理论的变推力轨

道控制方法具有更灵活多变的形式，并可以对系

统稳定性进行分析，从而达到更高的控制精度．
拦截卫星的拦截过程一般分为３个阶段：地

面引导段、自动寻的阶段和最后逼近段［１］．本文
主要针对拦截卫星的最后逼近段设计轨道控制

器．为了快速完成拦截任务，以减少目标卫星发现
并逃逸的时间，通常要求拦截卫星的拦截时间

（即变轨时间）越短越好，因此可考虑采用有限时



间最优控制．文献［９－１０］设计的控制器不仅使
航天器完成了预期的轨道变化，同时还获得了有

限时间内系统状态性能指标的最优值．由于拦截
卫星的机动性强，系统模型中的一些参数不可能

实时精确计算．此外，由于目标卫星的非合作性和
空间环境的复杂性，目标卫星的轨道角速度很难

获得精确值．因此，十分有必要研究不确定系统的
控制器设计方法，文献［１１］和［１２］分别对具有不
确定参数的离散系统和连续系统设计了控制器．
文献［１３－１４］针对推力器的推力大小有限，研究
了控制输入限幅约束下的控制器设计方法．为了
保证闭环系统具有一定的动态特性，文献［１５］研
究了极点区域约束下的控制器设计问题．

然而，这些文献在设计控制器时只考虑了其

中一项或几项约束条件，很少综合考虑上述所有

条件．本文提出了一种基于状态反馈的控制器设
计方法，该方法不仅在保证闭环系统渐近稳定的

同时优化了系统的有限时间性能，还考虑了参数

不确定性、控制输入限幅和极点配置约束条件．

１　问题描述
本文的拦截卫星轨道运动是在相对参考坐标

系下描述的．该坐标系的坐标原点 ＯＩ为目标卫
星，ＸＩ轴沿目标卫星的矢径方向，ＺＩ轴与目标卫
星轨道角动量矢量方向一致，ＹＩ与 ＸＩ、ＺＩ轴构成
右手直角坐标系．假设目标卫星的轨道近似圆
形，且拦截卫星相对目标卫星的距离远远小于目

标卫星轨道半径，则拦截卫星相对目标卫星的轨

道运动可由Ｈｉｌｌ方程描述：
ｘ̈－２ωｙ－３ω２ｘ＝Ｆｘ／ｍ，
ｙ̈＋２ωｘ＝Ｆｙ／ｍ，
ｚ̈＋ω２ｚ＝Ｆｚ

{
／ｍ．

（１）

式中：ｘ、ｙ、ｚ为相对参考系中拦截卫星的位置分
量；Ｆｘ、Ｆｙ、Ｆｚ为相对参考系下拦截卫星的轨道控
制力；ω为目标卫星的轨道角速度；ｍ为拦截卫星
的质量．

令状态向量和轨道控制力向量分别为

Ｘ（ｔ）＝［ｘｙｚｘｙｚ］Ｔ，ｕ（ｔ）＝［ＦｘＦｙＦｚ］
Ｔ，

则拦截卫星的相对轨道运动模型为

Ｘ（ｔ）＝ＡＸ（ｔ）＋Ｂｕ（ｔ）． （２）
式中：

Ａ＝

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
３ω２ ０ ０ ０ ２ω ０
０ ０ ０ －２ω ０ ０
０ ０ －ω２

















０ ０ ０

，

Ｂ＝１ｍ

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０







０ ０ ０ ０ ０ １

Ｔ

．

　　本文在设计控制器时，考虑了模型参数不确
定性、系统的有限时间二次型性能指标、控制输入

限幅和闭环系统极点配置多个约束条件．
１）不确定性．从式（２）可以看出，相对轨道模

型的主要参数为目标卫星轨道角速度和拦截卫星

的质量．然而，由于目标卫星为非合作目标，且空
间环境十分复杂，很难获得精确的目标卫星轨道

角速度．拦截卫星在轨道机动过程中，由燃料消耗
引起的整星质量变化也不可能实时精确计算．因
此，可考虑目标卫星轨道角速度和拦截卫星质量

的不确定性具有如下形式：

ω＝ω０（１＋δ１（ｔ）），
ｍ＝ｍ０（１＋δ２（ｔ））．

式中：ω０、ｍ０分别为轨道角速度和卫星质量的理论
值；δ１（ｔ）、δ２（ｔ）为不确定度且分别满足｜δ１（ｔ）｜≤珋δ１
和｜δ２（ｔ）｜≤珋δ２；珋δ１、珋δ２均为不确定度幅值．

考虑上述不确定参数后，拦截卫星的相对轨

道运动模型可写为

Ｘ（ｔ）＝珚ＡＸ（ｔ）＋珚Ｂｕ（ｔ）． （３）
式中：

珚Ａ＝Ａ０＋ΔＡ（ｔ），珚Ｂ＝Ｂ０＋ΔＢ（ｔ），

Ａ０ ＝

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
３ω２０ ０ ０ ０ ２ω０ ０

０ ０ ０ －２ω０ ０ ０

０ ０ －ω２０



















０ ０ ０

，

Ｂ０ ＝
１
ｍ０

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０







０ ０ ０ ０ ０ １

Ｔ

．

将不确定部分 ΔＡ（ｔ）和 ΔＢ（ｔ）均写成范数
有界不确定形式：

ΔＡ（ｔ）＝ＨＦ（ｔ）Ｅａ， （４）
ΔＢ（ｔ）＝ＨＦ（ｔ）Ｅｂ． （５）

式中：

Ｈ＝

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
３ω２０ ０ ０ ２ω０ ｍ

－１
０ ０ ０

０ ０ －２ω０ ０ ０ ｍ－１０ ０

０ －ω２０　 ０ ０ ０ ０ ｍ－１





















０
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　Ｅａ ＝

２珋δ１＋珋δ
２
１ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ２珋δ１＋珋δ
２
１ ０ ０ ０

０ ０ ０ 珋δ１ ０ ０

０ ０ ０ ０ 珋δ１ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０





















０ ０ ０ ０ ０ ０

，

Ｅｂ ＝
珋δ２
珋δ２－１

０ ０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １ ０







０ ０ ０ ０ ０ ０ １

Ｔ

，

Ｆ（ｔ）＝ｄｉａｇ（Ｆ１（ｔ），Ｆ２（ｔ），…，Ｆ６（ｔ），Ｆ７（ｔ）），
Ｆ１（ｔ）＝Ｆ２（ｔ）＝（２δ１（ｔ）＋δ

２
１（ｔ））／（２珋δ１＋珋δ

２
１），

Ｆ３（ｔ）＝Ｆ４（ｔ）＝δ１（ｔ）／珋δ１，

Ｆ５（ｔ）＝Ｆ６（ｔ）＝Ｆ７（ｔ）＝
δ２（ｔ）（１－珋δ２）
珋δ２（１＋δ２（ｔ））

．

可见，ＦＴ（ｔ）Ｆ（ｔ）≤Ｉ．
２）有限时间性能指标．由于拦截卫星任务的

特殊性，往往要求其能在有限时间内达到预期轨

道且燃料消耗小．因此，考虑如下系统状态变量和
控制变量的有限时间线性二次型性能指标，通过

设计控制增益阵Ｋ，使该性能达到最小：

Ｊ＝ ＸＴ（ｔＦ）ＳＸ（ｔＦ）＋∫
ｔＦ

ｔ０
［ＸＴ（ｔ）ＱＸ（ｔ）＋

ｕＴ（ｔ）Ｒｕ（ｔ）］ｄｔ． （６）
式中：Ｓ、Ｑ和Ｒ均为已知的正定对称矩阵；ｔ０和ｔＦ
分别为初始时刻和终端时刻．
３）控制输入限幅．拦截卫星进行轨道机动时

一般采用喷气推进器．由于推进器的推力有限，控
制器的设计应满足

‖ｕ（ｔ）‖≤ｕｍａｘ． （７）
式中：ｕｍａｘ表示推力幅值；‖ｕ（ｔ）‖表示向量的欧

氏范数，即 ｕＴ（ｔ）ｕ（ｔ槡 ）．
４）极点配置．由于模型的不确定性和各种扰

动，精确的极点配置很难实现．若将闭环系统的极
点配置在复平面上适当的区域中，可以保证系统

具有一定的动态特性．本文研究的是圆盘区域约
束，即闭环系统的所有极点都在圆盘区域Θ（ｒ，ｑ）
中，其中 Θ（ｒ，ｑ）表示复平面上半径为 ｒ，中心在
（－ｑ，０）的１个圆盘区域．

本文设计的控制器采用了状态反馈控制，其

结构如下所示：

ｕ（ｔ）＝ＫＸ（ｔ）． （８）
式中：Ｋ为状态反馈控制增益阵．

故闭环系统可写为

Ｘ（ｔ）＝（珚Ａ＋珚ＢＫ）Ｘ（ｔ）． （９）

　　因此，本文的控制器设计问题可描述为：设
计控制增益阵Ｋ，使不确定系统（９）渐近稳定且
使系统有限时间二次型性能指标 Ｊ达到极小值；
控制输入满足式（７）；闭环系统极点都在圆盘区
域Θ中．

２　控制器设计
为了证明后文提出的定理，在设计控制器之

前先给出几个引理．
引理１［３］　设Ｌ、Ｍ和Ｎ为具有适当维数的

实数矩阵且满足‖Ｎ‖≤１，则对于任意实数ε＞
０，有

ＬＮＭ＋ＭＴＮＴＬＴ≤ε－１ＬＬＴ＋εＭＴＭ．
　　引理２［１５］　设Ｙ、Ｍ和Ｎ为具有适当维数的矩
阵，其中Ｙ是对称阵，则对任意矩阵Γ满足ΓＴΓ≤Ｉ，
有Ｙ＋ＭΓＮ＋ＮＴΓＴＭＴ ＜０．当且仅当存在一个
常数ε＞０，使得Ｙ＋εＭＭＴ＋ε－１ＮＴＮ＜０．
　　引理３［３］　设Ｍ和 Ｎ为具有适当维数的矩
阵，对于任意实数ε＞０，有

０ ＮＭＴ

ＭＮＴ
[ ]

０
≤ εＮＮＴ ０

０ ε－１ＭＭ
[ ]Ｔ ．

　　引理４（Ｓｃｈｕｒ补引理）［１６］　对给定的对称矩阵

Ｙ＝
Ｙ１１ Ｙ１２
Ｙ２１ Ｙ[ ]

２２

．

其中Ｙ１１是ｒ×ｒ维的，以下３个条件是等价的：
ａ）Ｙ＜０；
ｂ）Ｙ１１ ＜０，Ｙ２２－Ｙ２１Ｙ

－１
１１Ｙ１２ ＜０；

ｃ）Ｙ２２ ＜０，Ｙ１１－Ｙ１２Ｙ
－１
２２Ｙ２１ ＜０．

定理１　给定不确定系统（３）和状态反馈控
制律（８），如果存在正定对称矩阵Ｐ满足
Ｐ（珚Ａ＋珚ＢＫ）＋（珚Ａ＋珚ＢＫ）ＴＰ＋Ｑ＋ＫＴＲＫ＜０，

（１０）
Ｓ－Ｐ＜０， （１１）

则闭环系统（９）渐近稳定且性能指标（６）有上界
Ｊ＜ＸＴ（ｔ０）ＰＸ（ｔ０）． （１２）

　　证明　因为Ｑ和Ｒ均为正定阵，所以
Ｑ＋ＫＴＲＫ＞０．

　　由式（１０）可得
Ｐ（珚Ａ＋珚ＢＫ）＋（珚Ａ＋珚ＢＫ）ＴＰ＜０．

　　由Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定定理可知，系统（９）稳定，且
Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为Ｖ（ｔ）＝ＸＴ（ｔ）ＰＸ（ｔ）．

将式（８）带入性能指标（６）并考虑式（１０）可得

　Ｊ＝ＸＴ（ｔＦ）ＳＸ（ｔＦ）＋∫
ｔＦ

ｔ０
ＸＴ（τ）（Ｑ＋ＫＴＲＫ）Ｘ（τ）ｄτ＜

ＸＴ（ｔＦ）ＳＸ（ｔＦ）－∫
ｔＦ

ｔ０
ＸＴ（τ）［Ｐ（珔ＡＦ＋珔ＢＦＫ）＋
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（珔ＡＦ＋珔ＢＦＫ）
ＴＰ］Ｘ（τ）ｄτ＝ＸＴ（ｔＦ）ＳＸ（ｔＦ）－

∫
ｔＦ

ｔ０

ｄ
ｄτ
［ＸＴ（τ）ＰＸ（τ{ }）］ｄτ＝

ＸＴ（ｔ０）ＰＸ（ｔ０）＋Ｘ
Ｔ（ｔＦ）（Ｓ－Ｐ）Ｘ（ｔＦ）．

由式（１１）可得ＸＴ（ｔＦ）（Ｓ－Ｐ）Ｘ（ｔＦ）＜０，故

Ｊ＜ＸＴ（ｔ０）ＰＸ（ｔ０）．
证毕．

定理２　 给定不确定系统（３）和任意常数
η＞０，如果存在常数μ＞０、λ＞０、α＞０和适当
维数矩阵Ω ＝ΩＴ ＞０、Ψ满足

Ａ０Ω＋Ｂ０Ψ＋ΩＡ
Ｔ
０＋Ψ

ＴＢＴ０＋μＨＨ
Ｔ ΨＴＥＴｂ＋ΩＥ

Ｔ
ａ ΨＴ Ω

 －μＩ ０ ０
  －Ｒ－１ ０
   －Ｑ－











１

＜０， （１３）

－Ω 　Ω
　Ω －Ｓ－[ ]１ ＜０， （１４）

－ｒΩ＋λＨＨＴ （ｑＩ＋Ａ０）Ω＋Ｂ０Ψ ０

 －ｒΩ ΨＴＥＴｂ＋ΩＥ
Ｔ
ａ

  －λ









Ｉ

＜０，

（１５）

－αＩ 　　　ＸＴ（ｔ０）

　 －[ ]Ω
≤０， （１６）

－Ω＋ηαＩ ０ ０
 －ｕ２ｍａｘＩ Ψ

  －ηＩ









　

≤０．（１７）

式中 表示对称阵．则存在状态反馈控制律
ｕ（ｔ）＝ＫＸ（ｔ），使闭环系统（９）渐近稳定并同时
满足控制输入式（７）、闭环系统极点都在圆盘区
域Θ中、系统有限时间二次型性能指标有上界

Ｊ＜珋Ｊ＝α， （１８）
且控制增益阵Ｋ可由下式计算：

Ｋ＝ΨΩ－１． （１９）
　　证明　由定理 １可知，如果不等式（１０）和
（１１）都成立，则闭环系统（９）渐近稳定且性能指
标（６）有上界．将不确定结构（４）和（５）代入式
（１０）可得
　ＰＡ０＋ＰＢ０Ｋ＋Ａ

Ｔ
０Ｐ＋Ｋ

ＴＢＴ０Ｐ＋Ｑ＋Ｋ
ＴＲＫ＋

　　ＰＨＦ（ｔ）（Ｅａ＋ＥｂＫ）＋（Ｅａ＋ＥｂＫ）
ＴＦＴ（ｔ）ＨＴＰ＜０．

（２０）
由引理２可得，存在常数μ＞０，使得当下式

成立时，式（２０）成立．
　ＰＡ０＋ＰＢ０Ｋ＋Ａ

Ｔ
０Ｐ＋Ｋ

ＴＢＴ０Ｐ＋Ｑ＋Ｋ
ＴＲＫ＋

　　μＰＨＨＴＰ＋μ－１（Ｅａ＋ＥｂＫ）
Ｔ（Ｅａ＋ＥｂＫ）＜０．

由Ｓｃｈｕｒ补引理可将上式写成

Σ （Ｅａ＋ＥｂＫ）
Ｔ ＫＴ

 －μＩ ０
  －Ｒ－









１
＜０． （２１）

其中，

Σ＝ＰＡ０＋ＰＢ０Ｋ＋Ａ
Ｔ
０Ｐ＋Ｋ

ＴＢＴ０Ｐ＋Ｑ＋
μＰＨＨＴＰ．

定义

Ω ＝Ｐ－１，Ψ ＝ＫΩ． （２２）
　　用Ｊ１ ＝ｄｉａｇ（Ω，Ｉ，Ｉ）对式（２１）做全等变换
并再次利用Ｓｃｈｕｒ补引理，则可得到式（１３）．

用Ω对式（１４）做全等变换得
ΩＳΩ－Ω ＜０． （２３）

　　利用Ｓｃｈｕｒ补引理，则式（２３）等价于式（１４）．
可见，当式（１３）和式（１４）成立时，闭环系统

（９）能渐近稳定且性能指标（６）有上界．
由文献［１５］可知，闭环系统（９）的极点都在

圆盘区域Θ（ｒ，ｑ）中当且仅当
－ｒＰ ｑＰ＋Ｐ（珚Ａ＋珚ＢＫ）
 －ｒ[ ]Ｐ

＜０． （２４）

　　用Ｊ２＝ｄｉａｇ（Ω，Ω）对式（２４）做全等变换并
将不确定结构代入．由引理２知，存在常数λ＞０，
使得当下式成立时，则式（２４）成立．
－ｒΩ＋λＨＨＴ （ｑＩ＋Ａ０）Ω＋Ｂ０Ψ

 －ｒΩ＋λ－１（ＥａΩ＋ＥｂΨ）
Ｔ（ＥａΩ＋ＥｂΨ

[ ]
）
＜

　　０． （２５）
再由Ｓｃｈｕｒ补引理即可知，式（２５）等价于式

（１５）．即当式（１５）成立时，闭环系统（９）的极点都
在圆盘区域Θ（ｒ，ｑ）中．

由文献［１７］可知，如果存在常数α＞０满足
ＸＴ（ｔ０）ＰＸ（ｔ０）≤α， （２６）
１
ｕ２ｍａｘ
ＫＴＫ－１

α
Ｐ≤０， （２７）

则控制输入能满足式（７）．利用 Ｓｃｈｕｒ补引理，可
知式（２６）和式（１６）等价．用 Ω对式（２７）做全等
变换并根据Ｓｃｈｕｒ补引理可得

－Ω 槡αΨ
Ｔ

 －ｕ２ｍａｘ
[ ]Ｉ≤０． （２８）

　　由引理３可知，对于任意常数η＞０，当下式
成立时，式（２８）一定成立：
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－Ω＋ηαＩ ０
 －ｕ２ｍａｘＩ＋η

－１ΨΨ[ ]Ｔ ≤０．
　　再由Ｓｃｈｕｒ补引理知，上式等价于式（１７）．可见，
当式（１６）和式（１７）成立时，控制输入满足式（７）．

由式（１２）和式（２６）可知Ｊ＜α，即式（１８）得
证．由式（２２）知，式（１９）成立．证毕．

推论１　可以通过求解如下凸优化问题来设
计状态反馈控制器，并获得系统有限时间二次型

性能的最优值：

ｍｉｎ
μ，λ，α，Ｓ－１，Ｑ－１，Ｒ－１，Ω，Ψ

αｓｕｂｊｅｃｔｔｏ（１３）～（１７）ｆｏｒｇｉｖｅｎη．

即对于给定的常数 η＞０，寻找满足不等式
（１３）～（１７）的常数μ＞０、λ＞０、α＞０和适当
维数正定对称矩阵 Ｓ－１、Ｑ－１、Ｒ－１、Ω和矩阵 Ψ，使
得α值最小，则由式（１９）计算可得控制增益阵Ｋ．

注：　在传统的控制器设计中，通常先给定权

矩阵Ｓ、Ｑ、Ｒ．但在求解线性矩阵不等式时，给定
权矩阵往往会增加解的保守性甚至无解［１７］．因
此，本文把权矩阵均看作变量矩阵进行求解．

３　应用实例与分析
假设目标卫星轨道周期为２４ｈ，则其轨道角

速度为ω＝７２７２２×１０－５ｒａｄ／ｓ，且不确定度幅
值为珋δ１ ＝０１；拦截卫星质量为１０００ｋｇ，不确定
度幅值为珋δ２ ＝０１；拦截卫星相对目标卫星的初
始位置和初始速度分别为（１６００，１８００，１２００）ｍ
和（－１０，－１５，０）ｍ／ｓ；拦截卫星三轴轨道推力
幅值均为５００Ｎ，则ｕ２ｍａｘ＝７５×１０

５Ｎ；圆盘区域
为Θ（１，１）．

给定η＝１０２，利用 ＭＡＴＬＡＢ中的 ＬＭＩ工具
求解推论１，可Ｊ＜α＝１８３２５．

Ｓ＝１０－８×

１９３０ －００２１ －００１１ ０ ０ ０
 　１９１８ －００１４ ０ ０ ０
  　１９２９ ０ ０ ０
   １９５４ ０ ０
    １９５４ ０
    















１９５４

，

Ｑ＝１０－９×

８７００ －５５３３ －１９２３ －００２８ －０１２０ －０２１８
 　７８０６ －２１２８ －００８８ 　００７８ －０１３９
  　５５３２ 　 ０３３２ 　０２６６ 　０５１１
   　１９４６５ －００９０ －００９２
    　１９４５０ －００９８
    















　１９４６０

，

Ｒ＝１０－９×
８９１８９ －３１８５０ －２１５８１
 　７４６６４ 　１４３１５
 

[ ]
　５９５３８

，

Ψ ＝１０２×
－０６４２ 　０３５７ 　０６８３ －８５９６０ －０４５８ －０３４０
　０９４０ －０４９３ 　０８１６ －０３８３ －８６１８０ 　０２０８
－０８７９ －０３９３ －１６６０ －０２０５ 　０１５７ －

[ ]
８６４００

，

Ω ＝１０５×

２４０１ １５６１ ７９２６ －０２３０ －０１１０ －００４８
 ３６５２ １００６０ －０１０３ －０３１８ －００５４
  ２４９４０ －００５９ －００６５ －０２５０
   　０００５ 　０００１ ０
    　０００６ ０
    















　０００５

．

则由式（１９）计算可得控制增益阵为

Ｋ＝
－０４３７０ 　０１３２９ 　００５３５ －３９０５００ 　 ７３８３８ 　 ４１６９６
　０１２２４ －０３３２０ 　００５６６ 　 ７３８６５ －３３１７００ 　 ２９９２１
　００６９６ 　００６０３ －０３７８０ 　 ４１９８９ 　 ２９７１７ －







３４７８００
．

　　根据上述设计的状态反馈控制器，可仿真得
到系统控制结果，如图１～５所示．图１和图２分
别为相对位置和相对速度变化图．从图中可知，相
对位置和相对速度均快速收敛，在５００ｓ内分别

收敛到１０ｍ和０１ｍ／ｓ，８００ｓ时分别为０１ｍ和
０００２ｍ／ｓ．图３为拦截轨道示意图，可以看出，拦
截卫星以近似直线的路径向目标卫星靠近，这样

可以减少被发现后目标卫星的反应时间．图４为
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三轴控制力曲线图，可见推力均小于幅值５００Ｎ．
图５给出了开环系统和闭环系统的极点位置．可
见，开环系统的极点均在零点附近，而通过控制器

的设计，闭环系统的极点均在左半复平面，且处于

圆盘区域Θ（１，１）中．由以上仿真结果可知，所设
计的控制器是有效的，且满足控制输入限幅和极

点区域限制．
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图１　相对参考坐标系下的相对位置
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图２　相对参考坐标系下的相对速度
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图３　相对参考坐标系下的拦截轨道
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图４　三轴控制力输入曲线
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图５　开环系统和闭环系统极点示意图

　　为进一步验证本文控制器设计方法对不确
定系统的适用性，在仿真中，令目标卫星轨道角速

度的不确定度幅值为 珋δ１ ＝０５，拦截卫星质量的
不确定度幅值为珋δ２＝０５，其它参数不变．结果表
明，相对位置和相对速度依然快速收敛并稳定，

５００ｓ内仍可分别收敛到１０ｍ和０１ｍ／ｓ，８００ｓ
时控制精度分别为０１ｍ和０００２ｍ／ｓ．这说明设
计的控制器是有效的，并且对系统的不确定部分

具有较好的鲁棒性．
　　为说明参数不确定性对闭环系统性能的影
响，在本文控制器设计时不考虑参数的不确定性，

且在其他约束条件和仿真条件不变的情况下，可

计算控制增益阵为

Ｋ＝
－０２４４０ 　０００７３ 　００００９ －１７９４００ 　 ０３５７３ 　 ０４６３２
　００００８ －０２４８０ 　０００６５ 　 ０３５４５ －１８１８００ 　 ０８５３２
　０００９１ 　００１８５ －０２６００ 　 ０４６６６ 　 ０８５８８ －







１８７２００
．

　　在该控制器下，相对位置和相对速度的仿真结
果如图６和图７所示，其动态收敛过程的性能差于
图１和图２，且８００ｓ时控制精度分别为１７ｍ和

００３ｍ／ｓ．可见，若不考虑参数不确定性，将会影响
闭环系统的动态特性且控制精度底，从而说明了本

文算法对参数不确定系统的有效性．
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图６　不考虑参数不确定性时的相对位置
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图７　不考虑参数不确定性时的相对速度

４　结　论
１）本文针对拦截卫星的轨道拦截任务，考虑

了多约束条件和系统有限时间二次型性能指标的

优化，提出了一种基于 ＬＭＩ的轨道控制器设计方
法．仿真结果表明，在系统模型存在不确定参数
时，本文设计的控制器能够使系统稳定，并且能在

获得最优系统有限时间性能的同时满足控制输入

限幅和极点区域限制．由于本文设计的控制器采
用的是状态反馈控制，其结构简单，因而便于工程

应用．
２）本文对系统的有限时间二次型性能指标

进行了优化．但由于拦截卫星任务的特殊性，需要
进一步研究系统在有限时间内的稳定问题．因此，
下一步的工作是基于 ＬＭＩ方法设计控制器，使系
统在有限时间稳定并满足多约束条件．
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