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航天器在轨防碰撞自主规避策略


姚党鼐，王振国
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：论文提出了航天器与空间目标距离较近时的自主规避策略。分析了航天器与目标的相对运动
模型，将相对运动分解为视线瞬时旋转平面内的运动与该平面的转动。对视线瞬时平面内的运动进行了分

析，推导了航天器的最佳规避方向。探讨了在三维惯性空间中该方向的确定方法。通过仿真分析，对比了航

天器具有不同规避加速度和不同探测距离时，通过机动所得脱靶量的大小，验证了航天器近距离自主规避策

略的有效性。
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　　随着人类太空活动的增加，空间目标的数量
也日益增多。据来自美国空间观测网的数据［１］，

截至 ２０１２年 ４月，大概有 １６０５２个直径大于
１０ｃｍ的在轨空间目标，其中有１３０００个以上为火
箭残骸、空间碎片与失效航天器载荷。这些空间

目标在太空中无控飞行，对各种航天器造成了巨

大的威胁。

航天器对碰撞预警做出的逃逸可分为远距逃

逸和近距逃逸。目前航天器主要遂行的是远距逃

逸。航天器通常不带有测量装置，无法有效获取

空间目标的相对信息，仅根据地面观测中心提供

的信息进行规避。如果地面中心的接近分析和碰

撞风险评估结果表明航天器与某个空间目标的碰

撞风险大于可以接受的门限值，则将对航天器采

取规避措施。最常用的规避措施就是进行轨道机

动规避。碰撞规避机动主要考虑以下三方面的问

题：基于碰撞概率的最优规避机动策略、考虑任务

约束的规避机动方案权衡、规避机动与日常轨道

维持的结合。

碰撞规避机动方法就是以碰撞概率计算为基

础，给出规避机动的实施准则和判断标准，研究最

优碰撞规避机动的计算方法和实施策略，包括推

力方向和作用时间的选择。关于规避机动策略，

国外的 Ｃｈａｎ［２］、Ｌｅｌｅｕｘ［３］、Ｐｅｔｅｒｓｏｎ［４］、Ｐａｔｅｒａ［５］、
Ｋｅｌｌｙ［６］、Ａｌｆａｎｏ［７］、ＳａｎｃｈｅｚＯｒｔｉｚ［８］、Ｋｉｍ［９］等学者
进行了研究。

但这种远距规避策略所基于的地面观测数据

由于距离较远，通常精度较低，根据碰撞概率计算

得到的门限值也较大，所以可能会造成航天器的

无效机动，浪费了燃料，减短了航天器的在轨寿

命。因此，若在具有地面观测预警的基础上，增加

航天器自主测量设备，在地面对航天器给出预警

警报的基础上，通过对空间目标的自主观测，依靠

其轨控与姿控发动机进行近距自主规避，与纯粹
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依靠地面提供的远距规避方案相比，将极大提升

规避效果。

本文主要探讨在航天器安装小型探测器，例

如雷达探测装置的基础上，航天器进行紧急空间

目标碰撞近距规避的机动策略。由于近距规避时

间较短（多为十几秒至数十秒），因此可忽略航天

器和空间目标的地球非球形摄动、太阳光压、高层

大气、日月引力等影响，航天器采用轨控发动机控

制。通过在距离即将碰撞数十公里内垂直于视线

的机动，可以大大提高航天器与空间目标的脱靶

量，当脱靶量大于 ｋ倍航天器与空间目标的组合
半径时（其中ｋ＞１），即认为达到主动规避目的。

１　相对运动方程

假设航天器与空间目标均为质点，则

ｒ＝ｒｔ－ｒｍ＝ｒｅｒ （１）
其中，ｒ为相对距离，ｒｔ与ｒｍ分别为空间目标和航
天器在惯性空间中的位置矢量，ｅｒ为相对视线方
向单位矢量。

对上式求导，得

ｒｅｒ＋ｒｅｒ＝ｒ＝Ｖ＝Ｖｔ－Ｖｍ （２）
其中，Ｖｔ为空间目标速度矢量，Ｖｍ为航天器速度
矢量，Ｖ为相对速度矢量。

对上式进一步求导，得

ｒ̈ｅｒ＋２ｒｅｒ＋ｒ̈ｅｒ＝ａ＝ａｔ－ａｍ＋ｇｔ－ｇｍ （３）
其中，ａｔ为空间目标的摄动加速度，由于时间短、
量级小，可近似为０；ａｍ为航天器的加速度；ｇｔ、ｇｍ
为目标和航天器所受的地球引力，设引力差为

ｇｔｍ＝ｇｔ－ｇｍ （４）
在计算航天器与空间目标的引力加速度时，可考

虑地球Ｊ２项摄动的影响。
引入视线运动方程［１０］

ｅｒ＝ωｓｅθ
ｅθ＝－ωｓｅｒ＋Ωｓｅω
ｅω＝－Ωｓｅ

{
θ

（５）

其中，ｅω是视线旋转角速度方向单位矢量，设 ｅθ
＝ｅω×ｅｒ，ｅθ即为视线法向单位向量，ｅｒ、ｅθ、ｅω组
成垂直正交的动坐标系，称为“视线旋转坐标

系”，由ｅｒ和 ｅθ构成视线瞬时旋转平面（ＩＲＰＬ），
ωｓ是视线瞬时转率，Ωｓ是 ＩＲＰＬ的瞬时转率，视
线角速度矢量由 ωｓ＝ωｓｅω表示，ＩＲＰＬ角速度矢
量由Ωｓ＝Ωｓｅｒ表示。

为工程应用考虑，定义天顶方向为正向，以避

免ｅｒ、ｅθ、ｅω在视线转率ωｓ＝０附近时出现急剧的
反向和震荡：若ｅω与天顶方向的夹角大于９０°，则
定义新的ｅ′ω＝－ｅω，从而得到新的 ｅ′θ＝－ｅθ。如

此可使 Ωｓ在航天器自主规避过程中保持连续
变化。

将式（４）和式（５）代入式（３），可得相对运动
方程［１０］

ｒ̈－ｒω２ｓ＝ｇｔｍｒ－ａｍｒ
ｒωｓ＋２ｒωｓ＝ｇｔｍθ－ａｍθ
ｒωｓΩｓ＝ｇｔｍω－ａｍ

{
ω

（６）

上式即为考虑地球引力差的航天器与空间目

标的相对运动方程，由上式可知，ｒ、ωｓ与 Ωｓ是解
耦的，这表示相对运动可分解为以下两种子运动：

（１）ＩＲＰＬ内的二维相对运动；（２）ＩＲＰＬ的转动。
根据文献［１０］中的分析，ＩＲＰＬ的转动最终将使相
对加速度ａ沿 ｅω的分量降低。由于空间目标不
机动，而航天器也不沿ｅω方向逃逸，则ＩＲＰＬ将保
持在惯性空间中的静止。

因此，在研究航天器自主逃逸策略时，首先要

确定碰撞可能发生的交会平面，即此处固定的

ＩＲＰＬ。在该平面内可以利用式（６）的前两式研究
航天器与空间目标相对运动。

２　航天器最佳机动逃逸方向

当相对距离较短时，可将航天器与空间目标

两者之间的最短距离与拦截问题中的“零控脱靶

量”（ＺＥＭ）的概念统一，若 ＺＥＭ大于规定的航天
器安全半径（可为航天器与空间目标的组合半径

的数倍），则可认为主动规避策略成功。

ＺＥＭ的计算公式如下［１１］

ＺＥＭ＝
ｒ２ ωｓ
ｒ （７）

其中，ｒ为航天器与目标的接近速率。
由上式可知，当相对距离为 ｒ时，接近速率

ｒ在交会过程中变化范围不大，则 ＺＥＭ的大小
主要由 ωｓ决定。因此，航天器通过主动机动增
大 ωｓ，可以有效增加ＺＥＭ，达到规避的目的。

相对速度矢量可以分解为以下两个矢量

Ｖｒ＝Ｖｒｅｒ＝ｒｅｒ
Ｖθ＝Ｖθｅθ＝ｒωｓｅ{

θ

（８）

其中，Ｖｒ为航天器与目标的接近速度矢量，Ｖθ为
垂直于视线的相对速度矢量。

由式（６）的第二式，有

ｒ̈＝ｇｔｍｒ－ａｍｒ＋
Ｖ２θ
ｒ （９）

由上式可知，当 Ｖθ增大时，̈ｒ也在增大，尤其
随着相对距离ｒ的降低，̈ｒ增大的速率越快。对上
式继续求导，有

·１０１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３４卷

ｒ…＝
ｄｇｔｍｒ－ａ( )ｍｒ

ｄｔ ＋２ｇｔｍθ－ａｍ( )θ
Ｖθ
ｒ－３

ＶｒＶ
２
θ

ｒ２

（１０）
由此可知，ａｍｒ对 ｒ

…
的影响与 ａｍθ相比是一个

高阶小量。

另一方面，对Ｖθ求导

Ｖ·θ＝ｇｔｍθ－ａｍθ－
ＶｒＶθ
ｒ （１１）

可知，由于 Ｖｒ＜０，Ｖθ的存在也会造成其自身增
大。同时，若ａｍθ为负值，将使Ｖθ增大，进一步使 ｒ̈
增大，从而在末段使相对距离增大。

因此，对于装备雷达或者光学探测系统的航

天器，可以在地面指控中心的预警帮助下，利用探

测设备确定航天器与目标交会的 ＩＲＰＬ平面与 ｅθ
方向，然后利用姿轨控发动机产生沿ｅθ反方向的
推力，从而达到增大 Ｖθ的目的。利用式（８）可将
式（７）改写为

ＺＥＭ＝Ｖθ·ｔｇｏ （１２）

其中，ｔｇｏ＝
ｒ
ｒ，为距交会剩余飞行时间。于是可

知，增大Ｖθ有利于增大ＺＥＭ，因此沿ｅθ反方向施
加推力是航天器避免碰撞的较有利的机动逃逸

方向。

３　机动方向的确定

通常采用的探测系统有雷达探测与红外探测

等，假设航天器能探测到目标相对自己的角度信

息，则可以根据测角信息确定ｅθ方向。
设参考系ｏＡ－ｘＡｙＡｚＡ为以航天器质心为原点

的平移惯性系，如图１所示。

图１　仰角、方位角与视线坐标系
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｅｌｅｖａｔｉｏｎ，ａｚｉｍｕｔｈａｎｄｔｈｅＬＯＳｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

目标相对于航天器的方位可由仰角ε与方位
角β表示。ｏＡ－ｘｓｙｓｚｓ为ｏＡ－ｘＡｙＡｚＡ经过“３２１”旋
转得到的视线坐标系，旋转矩阵为

　Ｍ ＝Ｍ１ ９０[ ]°Ｍ２ －[ ]εＭ３[ ]β

＝
ｃｏｓβｃｏｓε ｓｉｎβｃｏｓε ｓｉｎε
－ｃｏｓβｓｉｎε －ｓｉｎβｓｉｎε ｃｏｓε
ｓｉｎβ －ｃｏｓβ









０

（１３）

于是可得

ｘＳ＝ ｃｏｓβｃｏｓε ｓｉｎβｃｏｓε ｓｉｎ[ ]εＴ

ｙＳ＝ －ｃｏｓβｓｉｎε －ｓｉｎβｓｉｎε ｃｏｓ[ ]εＴ

ｚＳ＝ ｓｉｎβ －ｃｏｓβ[ ]０Ｔ

（１４）

其中，ｘＳ、ｙＳ、ｚＳ表示视线坐标系三轴的方向。
设视线坐标系的旋转角速度ω为

　　　ω＝β
·＋ε＝β

·ｚＡ＋εｚＳ

＝β
·ｓｉｎεｘＳ－εｙｓ＋β

·ｃｏｓεｚＳ （１５）
虽然ω在ｘｓ方向上有分量，但由于不需要考

虑视线绕自身的滚动旋转，因此视线的旋转角速

度（除去绕ｘＳ轴的滚动角速度）可为

ωｓ＝β
·ｃｏｓε·ｙｓ＋εｚｓ （１６）

由上式可知

ωｓ＝ β
·ｃｏｓ( )ε２＋ε槡 ２

ｅω＝
ωｓ
ωｓ
＝
β
·ｃｏｓε·ｙｓ＋εｚｓ

β
·ｃｏｓ( )ε２＋ε槡











 ２

（１７）

于是有

ｅθ＝ｅω×ｅｒ＝
εｙｓ－β

·ｃｏｓεｚｓ

β
·ｃｏｓ( )ε２＋ε槡 ２

（１８）

由上式可知，在航天器持续进行角度测量后，

可通过滤波与代数计算得到ｅθ方向，从而进行机
动逃逸。

４　仿真分析

设低地球轨道上一航天器与一枚空间目标将

发生碰撞，如图２所示。

图２　航天器与碎片的交会几何
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｅｎｇａｇｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｄｅｂｉｒｓ

·２０１·
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航天器与空间目标在 Ｊ２０００惯性参考系中的
初始位置、速度如表１所示（采用国际标准单位）。

表１　航天器与碎片的初始状态
Ｔａｂ．１　Ｉｎｅｒｔｉａｌｓｔａｔｅｓｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｄｅｂｒｉｓ

航天器 Ｘ Ｙ Ｚ

位置（ｍ） ６６７７６９０．１１９ ６７８９３．７８９ ３６８６３．３１９
速度（ｍ／ｓ） －８９．３７５ ６７８９．０７６ ３６８６．１６７

碎片 Ｘ Ｙ Ｚ

位置（ｍ） ６６７７６９０．１１９ １３４１５．３４３ ７６０８２．１８９
速度（ｍ／ｓ） －８９．３７５ １３４１．４７４ ７６０７．８７９

　　在考虑Ｊ２项地球引力的影响下，初始零控脱
靶量ＺＥＭ几乎为０，碎片将在１０ｓ后与航天器碰
撞。此时，航天器根据观测结果，在沿 ｅθ的方向
上始终施加推力作用，设航天器最大可持续实现

１ｍ／ｓ２的加速度，仿真结果如图３、图４所示。
图３为航天器实施机动规避前后与目标的飞

行轨迹，由于所施加的机动加速度较小，因而未能

大范围内改变航天器的运行轨迹，但足以达到规

避碰撞的目的。

图３　航天器与碎片的飞行轨迹
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｄｅｂｉｒｓ

图４　航天器机动后视线转率的变化
Ｆｉｇ．４　ＴｈｅＬＯＳｒａｔｅｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图４为航天器实施机动规避后的视线转率变
化图，由图可知，通过机动规避可使视线转率不断

增大，引起脱靶。最后可得脱靶量为５０００２１ｍ，
通常大于航天器半径，可认为达到了规避的

目的。

根据分析可知，此次机动产生的速度增量为

１０ｍ／ｓ，与地面预警进行机动规避所需的燃料消
耗相比，是很小的量，可大大节省燃料，增加航天

器的在轨寿命。

下面假设航天器可提前至碰撞前 １０ｓ、２０ｓ、
３０ｓ探测目标，而航天器最大可持续实现的加速
度为０．５、１、１．５、２ｍ／ｓ２，所得脱靶量结果如表 ２
所示。

表２　不同条件下的脱靶量（单位：ｍ）
Ｔａｂ２　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ（ｕｎｉｔ：ｍ）

１０ｓ ２０ｓ ３０ｓ

０．５ｍ／ｓ２ ２５．００２６ ９９．９９９６ ２２４．９７６２

１ｍ／ｓ２ ５０．００２１ １９９．９９２１ ４４９．９３９２

１．５ｍ／ｓ２ ７５．００１３ ２９９．９８０１ ６７４．８７９８

２ｍ／ｓ２ １００．０００１ ３９９．９６１４ ８９９．７８８８

　　由上表可知，当初始相对距离不变时，脱靶量
与航天器机动能力成正比关系；而当航天器机动

能力不变时，脱靶量与剩余飞行时间成平方正比

关系。究其原因，在初始零控脱靶量为０时，最终
脱靶量与剩余飞行时间和航天器机动能力的关系

可简化为匀加速模型，即

Ｍｉｓｓ＝１２ ａｍθｔ
２
ｇｏ （１９）

因此满足上述分析，式（１９）与数值仿真结果
也相一致。由此可知，与增大航天器机动能力相

比，增强其探测能力使其能提前探测到威胁目标

对增加脱靶量更加有效。

５　结论

本文提出了一种航天器近距离自主规避以躲

避无意识飞行的空间目标的机动策略。将相对运

动分解为平面内的运动和平面的转动，寻找最佳

机动方向并持续开机，可产生较大的脱靶量（即

航天器与目标的最短距离）。通过仿真分析可

知，该方法可产生足够大的脱靶量，可有效保证航

天器的安全。

目前该方法的推导主要基于理想的相对运动

模型。下一步的研究重点应在本文研究的基础

上，考虑航天器测量系统误差，应用３σ原理来设
计新的航天器机动规避策略。

（下转第１１０页）
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ａｖｏｉｄａｎｃｅｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｕｒｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍｉｓｓｉｏｎｌｉｆｅｔｉｍｅ：ｒｉｓｋ
ｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｑｕｉｒｅｄΔＶ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈ，
２００６（３８）：２１０７－２１１６．

［９］　ＫｉｍＨＤ，ＫｉｍＨＪ．Ｏｐｔｉｍａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｍａｎｅｕｖｅｒｔｏ
ｍａｉｎｔａｉｎａＬＥＯｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇ［Ｒ］．ＩＡＣ－１０－Ａ６．２．
９，２０１０．

［１０］　ＬｉＫＢ，ＣｈｅｎＬ，ＢａｉＸＺ．Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆ
ｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｏｂｌｅｍｆｏｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｓ［Ｊ］．ＳｃｉＣｈｉｎａＳｅｒＥＴｅｃｈ
Ｓｃｉ，２０１１，５４：２２８３－２２９５．

［１１］　ＺａｒｃｈａｎＰ．Ｔａｃｔｉｃａｌａｎｄｓｔｒａｔｅｇｉｃｍｉｓｓｉｌｅｇｕｉｄａｎｃｅ［Ｍ］．４ｔｈ
ｅｄ．，Ｖｏｌ．１９９，ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ．
ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＩＡＡＩｎｃ．，１９９４：１１－２９．
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