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考虑空间几何关系的反交会规避机动方法

于大腾，王　华，周晚萌
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对具有自主接近能力的航天器开展反交会规避机动方法研究。建立仅测角相对导航模型，对
完全不可观测机动进行定义，基于空间几何关系推导并证明了完全不可观测机动是不存在的。以施加规避

机动后追踪器对逃逸器的测量值与未机动时的差异为优化目标，利用矢量乘积原理设计目标函数，建立优化

模型并对变量约束进行分析，随后采用遗传算法对最优规避机动方向进行优化。给出的仿真算例结果表明：

提出的规避机动方向计算方法能够使目标函数值达到最小，从而提升追踪器对逃逸器的状态估计难度，降低

其估计精度。这为规避机动问题研究提供了一种新的视角，可为以主动接近航天器为新对象进行的规避研

究提供有益借鉴。
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　　随着航天技术的不断发展，特别是 Ｘ－３７Ｂ
等一系列轨道转移飞行器的成功试验［１］，在轨航

天器面临的各种非合作主动交会目标的威胁逐渐

增多。若仅依靠地面指挥中心提供的指令信息进

行规避，在面对这些新增的具有自主接近能力的

非合作航天器时，其规避的有效性和及时性将完

全得不到保证。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，

与纯粹依靠地面提供的远距规避方案相比，将极

大提升规避效果。因此开展在轨航天器规避机动

方法研究是重要和必需的。

在导弹领域，很多学者对最优规避机动问题

进行过研究［２－６］。Ｆｏｒｔｅ等［７］将三维空间内的非

线性规避进行了等价线性化转化，构建了垂直于

来袭导弹接近矢量平面的 ｂａｎｇ－ｂａｎｇ结构平面，
并在此平面内进行了最优规避机动策略分析。

Ｓｈｉｎａｒ等［８］利用线性动力学与受限加速度模型对

追踪器与逃逸器进行了分析，基于导弹相对动力

学与相应的导航增益推导得到了关于转换方程与

脱靶量的闭环形式解。在航天领域，规避机动问

题也得到了很多应用。Ｐａｔｅｒａ等［９－１１］首先对碰撞

概率进行了定义，并基于该概率提出了相应的规

避策略。Ｋｅｌｌｙ等［１２］利用非线性优化技术提出了

一种最优交会逃逸机动方法。Ｂｏｍｂａｒｄｅｌｌｉ等［１３］
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构建了机动点与预测碰撞点之间关于距离的函

数，通过最大化脱靶量得到了机动施加方向。王

华等［１４］利用分布迭代方法计算机动方向与大小，

得到了固定机动方向和不固定机动方向两种情况

下的最优规避机动。以上文献进行了饶有价值的

研究，丰富了最优规避理论，但同时也存在一定的

不足。目前绝大多数规避方法都依据传统的规避

机动指标———碰撞概率和脱靶量进行规避设计，

同时以理想测量为假设，不考虑实际导航精度，而

导航是实际工程中必须要考虑的一个重要内容。

在仅测角导航时，追踪器和逃逸器两者施加

的机动会改变空间相对几何关系，并对系统的可

观测性造成影响。Ｎａｒｄｏｎｅ和 Ｈａｍｍｅｌ等［１５－１６］已

经证明了某些特定机动可以提升系统的可观测

性。Ｗｏｆｆｉｎｄｅｎ等［１７］定义了可观测条件并从几何

空间的角度推导得到了机动与系统可观测性的关

系。Ｖａｌｌａｄｏ［１８］进一步指出相对运动的差异性与
系统的可观测性成正相关。Ｇｒｚｙｍｉｓｃｈ等［１９］在追

踪器机动时对系统可观测性进行了推导，得到了

不可观测机动的存在条件。文献［２０］将系统可
观测性进行量化，提出可观测度的概念，并根据可

观测度进行优化，从而得到最优规避机动方向。

本文以逃逸器原轨道为标称轨道，将同时机

动的两航天器复杂模型转化为单一目标机动的简

单问题进行分析，提出一种基于空间几何关系，对

系统可观测性指标进行分析，进而求取最优规避

机动的反交会规避机动方法。

１　空间轨道机动与相对运动可观测性分析

在研究的空间轨道规避问题中，假设追踪器

通过脉冲机动主动对逃逸器进行接近，而逃逸器

按照一定的指标进行规避机动，从而达到对追踪

器进行规避的目的。在以下分析中，假设两航天

器的初始时刻的相对状态是已知的。

若初始时刻追踪器与逃逸器相距较远（≥
１００ｋｍ），由于双方的非合作性，此时相对距离信
息将难以通过自主测量实时得到，通常追踪器会

采用仅测角信息进行自主导航。一般来说，光学

相机是比较通用的测量装备，相对测量关系如

图１所示。其中，坐标系的 ｘ轴沿轴线方向，ｙ轴
指向速度的反方向，ｚ轴与其他两轴成右手坐
标系。

１．１　仅测角导航

假设追踪器与逃逸器初始轨道均为近圆轨

道，且两者之间的相对距离远小于逃逸器的地心

距。因此，可以使用 Ｃ－Ｗ方程来描述两航天器

图１　相对测量关系
Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

的相对运动。以 ｔ０为初始时刻，则任意 ｔ时的
解［２１］可表示为：

Ｘｔ＝Φ（ｔ，ｔ０）Ｘｔ０＋∫
ｔ

ｔ０
Φｖ（ｔ，τ）ｕｄτ （１）

其中，Φ为状态转移矩阵，Ｘ为相对状态，ｕ为推
力加速度，Φ和Φｖ的表达式为

Φ（ｔ，ｔ０）＝ｅ
Ａ（ｔ－ｔ０）＝［ΦｒΦｖ］＝

Φｒｒ Φｒｖ
Φｖｒ Φ[ ]

ｖｖ

Φ的具体表达式见文献［２２］，在下文的推导
中，统一记Φｐ＝［ΦｒｒΦｒｖ］，Ｂ＝［Φ

Ｔ
ｒｖΦ

Ｔ
ｖｖ］

Ｔ＝［ＢＴｒ
ＢＴｖ］

Ｔ。

若追踪器采用脉冲变轨方式，且在 ｔ０时施加
的脉冲矢量为Δｖ，则追踪器在 ｔ时刻的相对状态
Ｘｔ可表示为：

Ｘｔ＝Φ（ｔ，ｔ０）Ｘｔ０＋ＢΔｖ （２）
对于采用光学相机进行仅测角测量，令测量

坐标系与追踪器轨道坐标系重合，则逃逸器在测

量坐标系中的相对位置ｒＰＥ＝［ｘＰＥ　ｙＰＥ　ｚＰＥ］
Ｔ与

测量值之间的关系为：

ｈ（ＸＥ）＝
ε[ ]θ＝

ａｒｃｔａｎ（ｚＰＥ／ｘＰＥ）

ａｒｃｔａｎ（ｙＰＥ／ ｘ
２
ＰＥ＋ｚ

２
槡 ＰＥ

[ ]） （３）
其中，ε和θ分别是测量获得的俯仰角和方位角。
经过线性化转化，式（３）可以转化为：

Ｈ（ｙ）Ｘｒ＝０ （４）
其中，Ｘｒ为相对状态中的位置量，Ｈ（ｙ）的具体表
达式为：

Ｈ（ｙ）＝
ｓｉｎε ０ －ｃｏｓε
ｓｉｎθ －ｃｏｓεｃｏｓθ[ ]０

（５）

通过以上线性化转化，即建立了相对状态与

测量信息的线性化关系。

１．２　相对运动可观测性分析

在追踪器以仅测角进行导航时，一般是在一

定的先验信息基础上，根据测量得到的角度信息

·０９·
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进行航迹规划。因此，若逃逸器施加规避机动后，

追踪器对其进行测量的测角信息与未机动时相

同，则追踪器将难以及时分辨逃逸器是否进行机

动，此时的逃逸器状态可视为不可观测。故基于

两航天器的空间几何关系，可有如下定义：

定义　若逃逸器施加一个非零的规避机动，
使以后任意时刻追踪器对其的角测量值与未机动

时保持一致，则称该机动为完全不可观测机动。

图２对完全不可观测机动的情况进行了具体
说明。为便于理解，图２中取追踪器与逃逸器之
间的相对运动轨迹在 ｘｙ测量平面的投影进行说
明。假设逃逸器不进行机动的轨道为标称轨道，

则ｌＰ为追踪器与标称轨道的相对运动轨迹，ｌ′Ｅ为
施加规避机动后的逃逸器与标称轨道的相对运动

轨迹。其中，ＡｋＯ为追踪器对标称轨道的相对位
置矢量，ＯＡ′ｋ为标称轨道与机动后的逃逸器之间
的相对位置矢量。若存在规避机动 ｕＥ，使得 ｌ′Ｅ
满足图 ２所示的几何关系，即对任意时刻若有
ＡｋＯ＝λＯＡ′ｋ（ｋ＝１，２，３，…；λ为任意非负值），则
在不考虑测量误差的情况下，追踪器对逃逸器的

测量值与未机动前相同，即认为该规避机动为完

全不可观测机动。

图２　完全不可观测机动示意
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｌｅｔｅｌｙｕｎｏｂｓｅｒｖａｂｌｅｍａｎｅｕｖｅｒ

然而完全不可观测机动仅为理想几何假设，

如图２所示的完全不可观测机动可以证明是不存
在的。

定理　追踪器与逃逸器初始相对位置为任意
非零值时，完全不可观测机动不存在。

证明：假设逃逸器存在非零的完全不可观测

机动ｕＥ，令ｔ０为初始时刻，以初始两个时间步长
ｔ１和ｔ２为例，施加规避机动的逃逸器与未机动轨
道的相对位置为：

ＸＥｒ１＝ＢｒｕＥ （６）

ＸＥｒ２＝ΦｐＢｕＥ （７）
假设ｔ０时，追踪器与逃逸器的初始相对状态

为ＸＰ０，且位置分量不为零，则有
ＸＰｒ１＝ΦｐＸＰ０ （８）
ＸＰｒ２＝Φ

２
ｐＸＰ０ （９）

其中，Φ２ｐ＝ΦｐΦ，ＸＰｒ１和ＸＰｒ２为位置矢量。
根据式（４），再结合完全不可观测机动定义，

可以得到

Ｈ（ｙ１）ＸＰｒ１＝Ｈ（ｙ１）ＸＥｒ１＝０ （１０）
Ｈ（ｙ２）ＸＰｒ２＝Ｈ（ｙ２）ＸＥｒ２＝０ （１１）

即

Ｈ（ｙ１）（ＢｒｕＥ）＝Ｈ（ｙ１）（ΦｐＸＰ０）＝０ （１２）
Ｈ（ｙ２）（ΦｐＢｕＥ）＝Ｈ（ｙ２）（Φ

２
ｐＸＰ０）＝０（１３）

由解空间的性质不难得出

ＢｒｕＥ＝α１（ΦｐＸＰ０） （１４）
ΦｐＢｕＥ＝α２（Φ

２
ｐＸＰ０） （１５）

其中，αｉ为任意非零实数。
因此，若使完全不可观测机动存在，只需

式（１４）、式（１５）成立即可。
由式（１４）可得：

ｕＥ＝α１（Ｂ
－１
ｒ ΦｐＸＰ０） （１６）

将式（１６）代入式（１５）以及由式（１５）的下一
个时间步长所得到的式子中并整理，可以得到：

Φｐ（κ１Φ－ＢＢ
－１
ｒ Φｐ）ＸＰ０＝０ （１７）

Φ２ｐ（κ２Φ－ＢＢ
－１
ｒ Φｐ）ＸＰ０＝０ （１８）

其中，κｉ＝αｉ＋１／αｉ。
若使式（１７）、式（１８）成立，又 Φｐ为线性变

换，则在初始相对位置为任意非零值，即 ＸＰ０存在
任意非零解时，必有κ１＝κ２≡κ。式（１７）即

Φｐ（κΦ－ＢＢ
－１
ｒ Φｐ）ＸＰ０＝０ （１９）

此外，若ＸＰ０存在任意非零解，从线性方程解
的存在性定理易知，对于式（１９）应有 ｒａｎｋ（κΦ－
ＢＢ－１ｒ Φｐ）＜６。将（κΦ－ＢＢ

－１
ｒ Φｐ）展开可以得到

（κΦ－ＢＢ－１ｒΦｐ）＝
（κ－１）Φ１１ （κ－１）Φ１２

κΦ２１－Φ２２Φ
－１
１２Φ１１ （κ－１）Φ[ ]

２２

（２０）
由于ｒａｎｋ（Φ）＝６，可知当且仅当β＝１时，才

有ｒａｎｋ（κΦ－ＢＢ－１ｒ Φｐ）＜６，则式（１９）即为
Φｐ（Φ－ＢＢ

－１
ｒ Φｐ）ＸＰ０＝０ （２１）

将κ＝１代入式（２０），可以得到：
（κ－１）Φ１１ （κ－１）Φ１２

κΦ２１－Φ２２Φ
－１
１２Φ１１ （κ－１）Φ[ ]

２２

＝
０ ０

Φ２１－Φ２２Φ
－１
１２Φ１１[ ]０ （２２）

令ＸＰ０＝［ＸＰｒ０　ＸＰｖ０］
Ｔ，由式（２１）和式（２２）

·１９·
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可知，ＸＰｖ０取值不对等式结果造成影响。而当ＸＰｒ０
为任意值时，不能保证满足等式条件，仅 ＸＰｒ０＝０
时式（２１）恒成立，即和追踪器与逃逸器初始相对
位置为任意非零值这一条件相违，故定理得证。

虽然在理想测量情况下完全不可观测机动是

不存在的，但实际规避过程中如果规避后的轨道

与原轨道之间的相对运动轨迹产生的测量角改变

值接近或者小于测量精度，则追踪器同样难以识

别逃逸器是否机动，即可将其视为完全不可观测

机动的相似解。可以这样理解，施加的机动所引

起的测角变化越小，则追踪器进行机动识别的难

度越大，亦即以可观测性为规避指标时，该规避机

动越优。

２　最优规避机动方向计算

２．１　优化模型

若使施加的机动所引起的测角变化尽量小，

则ＡｋＯ与ＯＡ′ｋ之间的夹角应尽量小。当ＡｋＯ与
ＯＡ′ｋ之间的夹角为零时，测角相同，此时即不可
观测的情况。

根据空间矢量的乘积法则，当空间任意两个

单位矢量的标量积为零时，这两个矢量互相垂直；

当任意两个单位矢量的标量积为１或者 －１时，
称这两个矢量为共线向量。特别地，当标量积为

１时，表明两个矢量共线且同向。具体如图３所
示（图中 · 表示矢量的模）。

记ＡｋＯ与 ＯＡ′ｋ方向的单位向量分别为ＡｋＯ
与ＯＡ′ｋ。易知，ＡｋＯ·ＯＡ′ｋ的值越接近１则表示
ｋ时刻的矢量 ＡｋＯ与 ＯＡ′ｋ之间的夹角越小。因
此，若逃逸器施加的规避机动最优，则特定的观测

时长内所引起的测角变化应尽可能小，即所有

ＡｋＯ·ＯＡ′ｋ之和应尽可能大，可得目标函数：

ｍａｘ
ｕＥ
ｆ（ｕＥ）＝∑

Ｎ

ｋ＝０
ＡｋＯ·ＯＡ′ｋ （２３）

其中，ＡｋＯ可表示为ΦＰ（ｔｋ，ｔ０）ＸＰ０，ＯＡ′ｋ可表示为
Ｂｒ（ｔｋ，ｔ０）ｕＥ。

图３　矢量标量积示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｃａｌａｒｐｒｏｄｕｃｔｏｆｖｅｃｔｏｒａｎｄｓｃａｌａｒ

为便于利用优化算法寻找极值，将式（２０）取

负，则新的目标函数可表示为：

ｍｉｎ
ｕＥ
珓ｆ（ｕＥ）＝－∑

Ｎ

ｋ＝０
ＡｋＯ·ＯＡ′ｋ （２４）

由式（２）可知，逃逸器施加规避机动会使相
对轨迹发生改变，即通过施加不同的规避机动

可以得到不同的ＯＡ′ｋ，再与同一时刻逃逸器未
机动时与追踪器的相对位置单位矢量ＡｋＯ相乘，
利用式（２４）便可得到相应的目标函数值。为了
便于比较规避效果，这里统一假设规避机动脉

冲大小为固定值 Δｖ＝３ｍ／ｓ，并对规避机动方
向———方位角 θ和俯仰角 ε进行优化。优化变
量表示为：

ＤＶｏｐｔ＝［ε，θ］
Ｔ

考虑追踪器与逃逸器两者的空间几何关系，

优化机动的取值范围应满足：

－３π２≤θ≤－
π
２

－π２≤ε≤
π{
２

为对问题进行简化，下面将通过分析进一步

缩小优化变量取值范围。在目前的交会对接技术

条件下，追踪器一般采用共面的方式，利用脉冲变

轨对逃逸器进行接近，这种方式都属于低速交会。

由于空间两航天器进行相对运动时，异面相对运

动的可观测性要远大于共面的可观测性［１８］，因此

逃逸器的规避机动脉冲也应使规避后的轨道面处

于原轨道面附近，即有

－３π２≤θ≤－
π
２

ε≤ξ，　ξ＝０．
{ ０５

２．２　遗传算法优化

遗传算法（ＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ）是自然遗
传和择优选择相结合的搜索算法，具有一定的灵

活性与鲁棒性。近年来在计算机网络、电子电信

以及航空航天等诸多领域得到了广泛的应用。因

此，选择遗传算法进行优化。

遗传算法计算流程具体步骤如下所示。

步骤１：根据２．１节中的变量约束进行种群
初始化。

步骤２：计算式（２４）中的目标函数值。
步骤３：选择适应度高的个体，并判断是否符

合终止条件，如果满足则算法结束，如果不满足，

继续进行迭代。

步骤４：返回步骤２，通过交叉变异产生下一
代新种群，继续计算。

·２９·
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３　数值仿真

本节利用 ＭＡＴＬＡＢ对算法的有效性和正确
性进行了验证。

设逃逸器初始轨道为４００ｋｍ圆轨道，追踪器
与逃逸器在 ｔ０时刻的初始相对状态为 ＸＰ０＝
［７９９３３５ｍ　－５７２３２０ｍ　０ｍ　－１１１３５ｍ／ｓ
２３８ｍ／ｓ　０ｍ／ｓ］Ｔ，追踪器测量频率为０１Ｈｚ，取逃
逸器规避脉冲大小Δｖ＝３ｍ／ｓ。若逃逸器针对初始
时刻之后的１０００ｓ时间内的轨迹进行规避机动，总
观测次数为１０１次，则目标函数的理想值为１０１。

利用遗传算法进行最优规避机动优化。设初

始种群数量为８０，算法最大迭代数为第３０代，仿
真结果如图４所示。

图４　遗传算法优化结果
Ｆｉｇ．４　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆＧＡ

图５　不同情况下的方位角θ测量值
Ｆｉｇ．５　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆａｚｉｍｕｔｈθｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

可见，在第１５代之后结果即已经收敛，达到
的最大目标函数值为１００９９９１，最优规避机动方
向ＤＶｏｐｔ＝［０－３２３１］

Ｔ。为验证优化所得规避机

动方向的可观测最优性，随机选取两个规避机动

方向ＤＡ＝［０－２．２３１］
Ｔ和 ＤＢ＝［０－１５７１］

Ｔ，

首先对追踪器与逃逸器的相对运动测量情况进行

仿真，由于面外机动分量为零，因此俯仰角变化为

零，而不同情况下的方位角变化情况如图５所示。
图６则将施加不同机动时方位角测量值与未机动
时的方位角测量值之差进行了对比。

从图５和图６可以看出，基于可观测性的最优
规避机动方向所产生的测角与未机动时测角的偏

差远优于其他机动方向。当追踪器测量精度小于

００１ｒａｄ时，甚至难以分辨逃逸器是否进行机动。

图６　不同机动情况下与未机动时
方位角θ测量值的差

Ｆｉｇ．６　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆａｚｉｍｕｔｈθｂｅｔｗｅｅｎ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇａｎｄｎｏｎｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ

下面通过仿真进一步说明基于可观测性规避

机动对状态估计的影响。采用 ４阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ
法进行数值仿真，对不同情况下的误差传播矩阵

进行仿真分析。假设初始协方差矩阵为：

Ｐ０＝ｄｉａｇ（２０００
２，２０００２，２０００２，５２，２２，１２）

其中，前三个量的单位为 ｍ，后三个量的单位为
ｍ／ｓ。

仿真得到的追踪器与逃逸器相对运动轨迹及

估计误差椭圆的演化情况如图７所示。误差椭圆
的长轴表征了相对状态估计的精度，长轴越长即估

计精度越低，反之，则估计精度越高。同时，需要指

出的是，由于角度测量的相互性，当追踪器与逃逸

器的测量能力相同时，按照该方法进行规避机动会

使逃逸器与追踪器的测量精度同时提高或降低。

图７　轨道面内相对运动及估计误差椭圆
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｉｎｐｌａｎｅａｎｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｅｌｌｉｐｓｅ

由图７可以看出，由机动方向 Ｂ造成的估计
误差椭圆明显小于其他三种情况，为便于详细比

较，将１０００ｓ时另外三种情况下的终端误差椭圆

·３９·
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长轴大小列于表１中。由图７和表１可以看出，
采用最优机动进行规避可使估计误差椭圆长轴长

度大于不机动或者随机机动方向所产生的误差椭

圆长轴长度。因此，基于可观测性的最优规避可

使追踪器估计误差变大，即降低其导航精度，而不

当的规避会使估计误差甚至小于无机动的情况，

不利于后续规避。需要指出的是，遗传算法仅为

一种可能的寻优方法，若日后用于工程应用，则应

选取其他高效优化方法甚至是求取其解析解来适

应星上在轨计算能力。

表１　不同情况下的终端误差椭圆长轴长度
Ｔａｂ．１　Ｌｏｎｇａｘｉｓｌｅｎｇｔｈｏｆｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

ｅｌｌｉｐｓｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｓｅｓ ｍ

机动情况

无机动 最优规避 机动Ａ

误差椭圆

长轴长度
２８４８．２ ３２３４．４ ２８３１．０

４　结论

对于空间两航天器的规避机动问题，本文探讨

了一种可行的新思路。在给出的仅测角相对导航

模型下，基于空间几何关系对完全不可观测机动的

不存在性进行证明，随后设计了最优规避机动方向

计算方法，并利用遗传算法对最优规避机动方向进

行优化。由仿真算例可知，逃逸器按照提出的基于

可观测性的最优规避机动方法进行规避可使追踪

器对自身的测量值与未机动时差异最小，提升追踪

器状态估计难度，增加其轨道重规划反应时间。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　于大腾，王华，尤岳，等．不完备轨道信息下的ＬＥＯ轨道
面内机动检测方法［Ｊ］．宇航学报，２０１３，３４（３）：
３１４－３１９．
ＹＵＤａｔｅｎｇ，ＷＡＮＧＨｕａ，ＹＯＵＹｕｅ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｉｎｐｌａｎｅ
ｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｏｒｂｉｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ
ＬＥＯｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３４（３）：
３１４－３１９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　ＳｈｉｎａｒＪ， Ｒｏｔｓｚｔｅｉｎ Ｙ， ＢｅｚｎｅｒＥ． Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｒｅｅ
ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｏｐｔｉｍａｌｅｖａｓｉｏｎｗｉｔｈｌｉｎｅａｒｉｚｅｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，１９７９，２（５）：３５３－３６０．

［３］　ＣｈａｎＦＫ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍａｎｅｕｖｅｒｓｔｏｍｉｔｉｇａｔｅｐｏｔｅｎｔｉａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎ
ｔｈｒｅａｔｓ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＡＩＡＡ／ＡＡＳ Ａｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ
ＳｐｅｃｉａｌｉｓｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ２００２－４６２９，２００２．

［４］　ＳａｎｃｈｅｚＯｒｔｉｚＮ，ＢｅｌｌｏＭｏｒａＭ，ＫｌｉｎｋｒａｄＨ．Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎ
ａｖｏｉｄａｎｃｅｍａｎｏｅｕｖｒｅｓｄｕｒｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍｉｓｓｉｏｎｌｉｆｅｔｉｍｅ：ｒｉｓｋ
ｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｑｕｉｒｅｄΔＶ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈ，
２００６，３８（９）：２１０７－２１１６．

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

［６］　ＳｈｉｍａＴ．Ｏｐｔｉｍａｌｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｐｕｒｓｕｉｔａｎｄｅｖａｓｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ
ａｇａｉｎｓｔａｈｏｍｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ
ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１１，３４（２）：４１４－４２５．

［７］　ＦｏｒｔｅＩ，ＳｔｅｉｎｂｅｒｇＡ，ＳｈｉｎａｒＪ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｉｎ ｏｐｔｉｍａｌｅｖａｓｉｏｎ［Ｊ］． ＯｐｔｉｍａｌＣｏｎｔｒｏｌ
ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓａｎｄＭｅｔｈｏｄｓ，１９８３，４：１３９－１５２．

［８］　ＳｈｉｎａｒＪ，ＳｔｅｉｎｂｅｒｇＤ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｅｖａｓｉｖｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ
ｂａｓｅｄｏｎａｌｉｎｅａｒｉｚｅｄｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｍｏｄｅｌ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，１９７７，１４（８）：７９５－８０２．

［９］　ＰａｔｅｒａＲＰ．Ｇｅｎｅｒａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
２００１，２４（４）：７１６－７２２．

［１０］　ＰａｔｅｒａＲＰ．Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｅｌａｔｉｖｅ
ｍｏｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
２００３，２６（５）：７２８－７３３．

［１１］　ＰａｔｅｒａＲＰ，ＰｅｔｅｒｓｏｎＧＥ．Ｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅｍａｎｅｕｖｅｒｍｅｔｈｏｄｔｏ
ｌｏｗｅｒｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋｔｏａｎａｃｃｅｐｔａｂｌｅｌｅｖｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００３，２６（２）：２３３－２３７．

［１２］　ＫｅｌｌｙＢＤ，ＰｉｃｃｉｏｔｔｏＳＤ．Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄｏｐｔｉｍａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎ
ａｖｏｉｄａｎｃｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＳｐａｃｅ，ＡＩＡＡ
２００５－６７７５，２００５．

［１３］　ＢｏｍｂａｒｄｅｌｌｉＣ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｉｍｐｕｌｓｉｖｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎ
ａｖｏｉｄａｎｃｅｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＣｅｌｅｓｔｉａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ＆Ｄｙｎａｍｉｃａｌ
Ａｓｔｒｏｎｏｍｙ，２０１４，１１８（２）：９９－１１４．

［１４］　王华，李海阳，唐国金．基于碰撞概率的交会对接最优碰
撞规避机动［Ｊ］．宇航学报，２００８，２９（１）：２２０－２２３．
ＷＡＮＧ Ｈｕａ， ＬＩ Ｈａｉｙａｎｇ， ＴＡＮＧ Ｇｕｏｊｉｎ． Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄｏｐｔｉｍａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎ
ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｄｏｃｋｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８，
２９（１）：２２０－２２３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　ＮａｒｄｏｎｅＳＣ，ＡｉｄａｌａＶＪ．Ｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒｂｅａｒｉｎｇｓ
ｏｎｌｙｔａｒｇｅｔｍｏｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ
ＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，１９８１，１７（２）：１６２－１６６．

［１６］　ＨａｍｍｅｌＳＥ，ＡｉｄａｌａＶＪ．Ｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒ
ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｃｋｉｎｇｖｉａａｎｇｌｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ
ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，１９８５，
２１（２）：２００－２０７．

［１７］　ＷｏｆｆｉｎｄｅｎＤＣ，ＧｅｌｌｅｒＤＫ．Ｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒａｎｇｌｅｓ
ｏｎｌｙｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄ
ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２００９，４５（３）：１１９４－１２０８．

［１８］　ＶａｌｌａｄｏＤＡ．Ｅｖａｌｕａｔｉｎｇｇｏｏｄｉｎｇａｎｇｌｅｓｏｎｌｙｏｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ
ｏｆｓｐａｃｅｂａｓｅｄｓｐａｃｅｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ
ａｔｔｈｅＡＡＳＢｏｒｎＳｙｍｐｏｓｉｕｍ，２０１０：１－２２．

［１９］　ＧｒｚｙｍｉｓｃｈＪ，ＦｉｃｈｔｅｒＷ．Ａｎａｌｙｔｉｃｏｐｔｉｍａｌｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ
ｍａｎｅｕｖｅｒｓｆｏｒｉｎｏｒｂｉｔｂｅａｒｉｎｇｓｏｎｌｙｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１４，３７（５）：１６５８－１６６４．

［２０］　于大腾，王华，李九人．考虑可观测度的反交会规避机动
方法［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１４，３６（４）：１５－２１．
ＹＵＤａｔｅｎｇ，ＷＡＮＧＨｕａ，ＬＩＪｉｕｒｅｎ．Ａｎａｎｔｉｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｅｖａｓｉｏｎ
ｍａｎｅｕｖｅｒｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｄｅｇｒｅｅｏｆｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，３６（４）：
１６－２１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　李九人，李海阳，唐国金，等．基于仅测角的自主交会相
对导航策略研究［Ｊ］．中国科学：技术科学，２０１１，
４１（９）：１８６５－１８７２．
ＬＩＪｉｕｒｅｎ，ＬＩＨａｉｙａｎｇ，ＴＡＮＧＧｕｏｊｉｎ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅ
ｓｔｒａｔｅｇｙｏｆａｎｇｌｅｓｏｎｌｙｒｅｌａｔｉｖｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ
ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｔｉａＳｉｎｉｃａＴｅｃｈｏｌｏｇｉｃａ，２０１１，４１（９）：
１８６５－１８７２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２２］　李九人．空间交会的仅测角相对导航与自主控制方法研
究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２０１１．
ＬＩＪｉｕｒｅｎ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｎｇｌｅｓｏｎｌｙｒｅｌａｔｉｖｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄ
ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐａｃｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：
ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·４９·


