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平方根无迹卡尔曼滤波仅测角导航的空间交会闭环协方差分析方法
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摘　要：针对基于仅测角导航的空间交会问题，开展了采用线性协方差进行闭环控制误差快速分析方法
的研究。建立了基于平方根无迹卡尔曼滤波（ＳｑｕａｒｅＲｏｏｔＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＳＲＵＫＦ）的仅测角导航算
法并推导了观测敏感矩阵，构建了基于多脉冲 Ｈｉｌｌ制导的闭环控制线性协方差分析模型。算例验证结果表
明：提出的闭环控制协方差分析结果与ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ打靶结果能够很好地吻合；该方法适用于采用传统扩展卡
尔曼滤波（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）的仅测角导航问题，但其迹向位置的估计存在一个与该方向控制误差
方差相当的偏心，其误差椭圆的长轴和短轴分别比基于 ＳＲＵＫＦ的估计结果大２４６８％和２０５６％。此外，由
于采用了ＱＲ分解和Ｃｈｏｌｅｓｋｙ因子更新两种高效的代数运算，基于 ＳＲＵＫＦ的协方差分析模型的计算速度要
比基于ＥＫＦ的协方差分析模型的大１０％。
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　　仅测角导航技术为当前正处于概念论证和在
轨演示验证阶段的空间碎片主动清理（Ａｃｔｉｖｅ
ＤｅｂｒｉｓＲｅｍｏｖａｌ，ＡＤＲ）、在轨服务、非合作交会、
编队飞行等技术提供了一种轻质、节能、经济的星

上自主相对导航方法。自２００２年起，国内外学者
开展了大量研究［１－７］，其中以美国 ＵｔａｈＳｔａｔｅ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ的 Ｇｅｌｌｅｒ教授团队的工作最为系统。

Ｃｈａｒｉ［８］以 ＯｒｂｉｔａｌＥｘｐｒｅｓｓ任务为背景，分析了采

用仅测角导航对近圆轨道目标交会和近距离操作

的可行性，在分析相对观测几何对导航精度影响

的基础上，提出了改善观测条件的轨道机动策略，

通过仿真验证在存在初始估计误差、观测误差和

敏感器失效的情况下，仅测角导航的精度可以满
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足实际任务要求。Ｗｏｆｆｉｎｄｅｎ给出了仅测角导航
的可观测准则［９－１０］，基于该准则提出了仅测角导

航的最优轨道机动策略［１１］，并进一步开展了基于

ＥＫＦ的仅测角相对状态和姿态估计研究［１２］。

Ｓｃｈｍｉｄｔ通过数值仿真验证了将 Ｐｏｔｔｅｒ、Ｃａｒｌｓｏｎ和
ＵＤ因数分解三种平方根ＥＫＦ用于仅测角导航可
以获得比传统 ＥＫＦ更好的数值稳定性［１３］，改善

由于星载计算机字长限制带来的截断误差。２０１０
年之后，欧洲学者也加入仅测角导航的研

究［１４－１６］，并在设备及航天任务技术原型样机研究

（ＰｒｏｔｏｔｙｐｅＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓａｎｄＳｐａｃｅＭｉｓｓｉｏｎ
ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙＡｄｖａｎｃｅｍｅｎｔ，ＰＲＩＳＭＡ）项目中开展了
多次仅测角导航在轨试验［１７－２１］。然而，在上述所

有实验过程中，真实的轨道误差都已经通过全球

定位系统（ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）和射频
（ＲａｄｉｏＦｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＲＦ）测量已知，整个实验过程
都处于地面的监控之下，且所有的轨道机动均由

地面控制实施，所以并不是真正意义上的基于仅

测角导航的自主交会。

从公开文献来看，在仅测角导航方法的理论

研究和在轨试验中几乎都采用扩展卡尔曼滤波

（ＥｘｔｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）或其衍生算法［２２］。

而ＥＫＦ是建立在对非线性动力学模型和观测模型
的一阶近似，误差为零均值高斯白噪声假设的基础

上的，只有在导航估计误差和动力学预报误差较小

时才能稳定收敛。但在非合作自主交会任务中，这

些假设将难以满足。另外，飞行轨迹的实际控制精

度与初始状态估计误差、导航误差、控制误差和模

型误差之间存在复杂的非线性关系，寻找一种能够

对真实控制精度进行快速准确估计的方法，服务于

轨道设计分析乃至星上自主应用，是当前仅测角导

航领域的现实需求和研究难点。

本文在上述研究成果的基础上，提出了一种

适用于非合作交会任务的平方根无迹卡尔曼滤波

（ＳｑｕａｒｅＲｏｏｔＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＳＲＵＫＦ）仅
测角导航方法。

１　动力学建模

将被交会目标（空间碎片、合作／非合作航天
器等）称为目标器，交会过程中不做轨道机动。

将主动交会的航天器称为追踪器，具备姿态确定

和轨道机动能力。追踪器带有单个光学／红外相
机，用于获取其与目标器之间的相对角度信息。

采用原点位于目标器质心的旋转直角坐标系

ＬＶＬＨ作为描述相对轨道运动的参考坐标系。假
设目标器沿一般椭圆轨道绕地球飞行，以

ＴｓｃｈａｕｎｅｒＨｅｍｐｅｒ（ＴＨ）方程［２３］描述两者间的相

对轨道运动，它的齐次解即为 ＹａｍａｎａｋａＡｎｋｅｒｓｅｎ
状态转移矩阵［２４］。
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






































ｓｃ
（２）

式中：相关表达式简记为ｋ＝１＋ｅｃｏｓｆ，ｃ＝ｋｃｏｓｆ，

ｓ＝ｋｓｉｎｆ，Ｉ＝∫
ｆ

ｆ０

１
ｋ２
ｄｆ＝μ

２

ｈ３
（ｔ－ｔ０），λ＝ １－ｅ槡

２。

其中，ｅ为目标器轨道偏心率，ｆ为真近点角，μ为
地球引力常数，ｈ为角动量的模。ｓ′和ｃ′分别为ｓ
和ｃ相对于ｆ的一阶导数。

假设追踪器采用离散脉冲进行轨道机动，则

可以得到任意时刻追踪器的相对状态矢量。

ｘｔ＝Φ（ｔ，ｔ０）ｘ０＋δ（ｔｋ）Δｖｋ （３）
式中：ｘ０和ｘｔ分别为初始时刻ｔ０和当前时刻ｔ追
踪器的相对状态矢量，Δｖｋ为机动时刻 ｔｋ施加的
机动脉冲矢量，δ（ｔｋ）为Ｄｉｒａｃ函数。

２　基于ＳＲＵＫＦ的仅测角导航

当采用光学／红外相机作为相对导航测量敏
感器时，追踪器与目标器之间的相对观测几何如

图１所示。图１中，Ｏｍ－ｘｍｙｍｚｍ为相机测量坐标
系，一般情况下，相机焦心Ｏｍ会与追踪器质心Ｏｃ
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之间存在一个偏心矢量 ｒｃｍ。ｌ为目标器质心 Ｏｔ
与相机焦心Ｏｍ连线在相机测量坐标系中的投影
矢量。基于ｌ可以计算得到两个观测角：方位角θ
和高低角ε，计算公式如式（４）所示。

ＺＣＡＭ＝[ ]εθ ＝ｈ（ｌ）＝
ａｒｃｔａｎ（ｚｍ／ｘｍ）

ａｒｃｔａｎ（ｙｍ／ ｘ
２
ｍ＋ｚ

２
槡 ｍ

[ ]）
（４）

图１　相对观测几何
Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｇｅｏｍｅｔｒｙ

在任意时刻ｔ，由ＬＶＬＨ坐标系到相机测量坐
标系的转换矩阵ＴＣＡＭＬＶＬＨ（ｔ）可以根据追踪器的绝对
位置矢量ｒｃ、绝对速度矢量ｖｃ和绝对姿态计算得
到，观测角度可以通过追踪器在目标器 ＬＶＬＨ坐
标系中的相对位置矢量ｒ＝［ｘ ｙ ｚ］Ｔ求得。

Ｚ＝[ ]εθ ＝ｈ（ｘ）＝
ａｒｃｔａｎ

ｘ ｘ２＋ｙ槡
２＋ｚ（ρｔ－ｚ）

ｘ（ρｔ－ｚ）－ｚ ｘ２＋ｙ槡







２

ａｒｃｔａｎ
－ｙ
ｘ２＋ｚ槡( )













２

（５）
式中：ρｔ为目标器的地心距。

取ｈ（ｘ）关于相对状态ｘ的一阶导数，可以得
到观测敏感矩阵

Ｈ＝ｈ（ｘ）
ｘＴ

＝
ｈ１１ ｈ１２ ｈ１３
ｈ２１ ｈ２２ ｈ２３

０
[ ]２×３ （６）

其中，矩阵元素的具体表达式为：

ｈ１１＝
ｘ（ρｔ－ｚ）

ｘ２＋ｙ槡
２［ｘ２＋ｙ２＋（ρｔ－ｚ）

２］
－ ｚ
ｘ２＋ｚ２

ｈ２１＝
ｘｙ

ｘ２＋ｚ槡
２（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２）

ｈ１２＝
ｙ（ρｔ－ｚ）

ｘ２＋ｙ槡
２［ｘ２＋ｙ２＋（ρｔ－ｚ）

２］

ｈ２２＝
－（ｘ２＋ｚ２）

ｘ２＋ｚ槡
２（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２）

ｈ１３＝
ｘ２＋ｙ２

ｘ２＋ｙ槡
２［ｘ２＋ｙ２＋（ρｔ－ｚ）

２］
－ ｘ
ｘ２＋ｚ２

ｈ２３＝
ｙｚ

ｘ２＋ｚ槡
２（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２）

基于ＳＲＵＫＦ的滤波流程如图 ２所示，包括
Ｓｉｇｍａ点采样、状态预测和测量更新三个环节，具
体公式见相应小节。

图２　ＳＲＵＫＦ滤波流程图
Ｆｉｇ．２　ＦｉｌｔｅｒｉｎｇｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆＳＲＵＫＦ

２．１　Ｓｉｇｍａ点采样

ＳＲＵＫＦ通过构造一组确定的加权样本点，对
每个样本点进行无损非线性变换来逼近状态随机

变量，不需要计算雅可比矩阵和对非线性观测模

型线性化，对任何非线性系统都可以精确到二阶

（Ｔａｙｌｏｒ展 开），性 能 优 于 ＥＫＦ及 其 衍 生
算法［２５－２７］。

采用对称采样策略，Ｓｉｇｍａ点的总个数为ｎ＝
２Ｌ＋１个，Ｌ为待估计变量的维数，对于本研究问
题Ｌ＝６。Ｓｉｇｍａ点的求解过程如下。

·５３·
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１）Ｓｉｇｍａ点权值
Ｗｍ０＝λ／（λ＋Ｌ）

Ｗｃ０＝λ／（λ＋Ｌ）＋（１－α
２＋β）

Ｗｍｉ＝Ｗ
ｃ
ｉ＝１／［２（Ｌ＋λ）］，ｉ＝１，…，２

{
Ｌ

（７）

式中：Ｗｍｉ为均值加权值；Ｗ
ｃ
ｉ为协方差加权值；α

为常数，表征Ｓｉｇｍａ点相对于 ｘ^的散布范围，通常
取１０－４≤α≤１；β用来描述随机变量ｘ分布的先验
信息，对于高斯分布取β＝２最优；λ＝Ｌ（α２－１）。
２）迭代初值
ｘ^０＝Ｅ［ｘ０］

Ｓ０＝ｃｈｏｌ｛Ｅ［（ｘ０－ｘ^０）（ｘ０－ｘ^０）
Ｔ{ ］｝

（８）

式中：Ｓ０为初始协方差矩阵的 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ因子，Ｓ０
为下三角阵，Ｓ０Ｓ

Ｔ
０＝Ｅ［（ｘ０－ｘ^０）（ｘ０－ｘ^０）

Ｔ］。

３）Ｓｉｇｍａ点采样
χｋ－１＝［^ｘｋ－１ ｘ^ｋ－１＋ηＳｋ ｘ^ｋ－１－ηＳｋ］ （９）

式中：η＝ （Ｌ＋λ槡 ）。此外，式（９）中的矢量与矩
阵线性求和操作，表示矢量与矩阵中的每一列

相加。

２．２　状态预测

χ^ｋ ＝ｆ（^χｋ－１，ｕｋ－１）＋ｗｋ－１

ｘ^－ｋ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｍｉχ^ｉ，ｋ

Ｓ^－ｋ ＝ｑｒ［ Ｗｃ槡 １（^χ１∶２Ｌ，ｋ－ｘ^
－
ｋ）　 Ｑｋ－槡 １］

Ｓ^－ｋ ＝ｃｈｏｌｕｐｄａｔｅ｛Ｓ^
－
ｋ，^χ０，ｋ－ｘ^

－
ｋ，Ｗ

ｃ
０｝

Ｚ＾ｋ ＝ｈ（^χｋ）＋ｖｋ－１

ｚ^ｋ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
ＷｍｉＺ

＾
ｉ，



















ｋ

（１０）

式中：“ｑｒ｛·｝”代表 ＱＲ分解，“ｃｈｏｌｕｐｄａｔｅ｛·｝”
代表Ｃｈｏｌｅｓｋｙ因子更新，两者结合实现对协方差

矩阵Ｃｈｏｌｅｓｋｙ因子 Ｓ^－ｋ 的预报。ｖｋ－１为观测噪声，
ｆ（^χｋ－１，ｕｋ－１）为系统非线性动力学模型，即
式（３）。ｗｋ－１假设为零均值高斯白噪声，表示由
于摄动和模型近似所产生的随机扰动，可知

Ｅ［ｗｋ－１ｗ
Ｔ
ｋ－１］＝Ｑｋ－１δ（ｔ－τ），Ｑｋ－１即为系统 ｔｋ－１

时刻的过程噪声矩阵，具体如式（１１）所示。

Ｑｋ－１＝

σ２ｗ
Ｔ３( )３ ０ ０ σ２ｗ

Ｔ２( )２ ０ －２σ２ｗω
Ｔ３( )３

０ σ２ｗ
Ｔ３( )３ ０ ０ σ２ｗ

Ｔ２( )２ ０

０ ０ σ２ｗ
Ｔ３( )３ ２σ２ｗω

Ｔ３( )３ ０ σ２ｗ
Ｔ２( )２

σ２ｗ
Ｔ２( )２ ０ ２σ２ｗω

Ｔ３( )３ σ２ｗＴ＋４σ
２
ｗω
２ Ｔ３( )３ ０ ０

０ σ２ｗ
Ｔ２( )２ ０ ０ σ２ｗＴ ０

－２σ２ｗω
Ｔ３( )３ ０ σ２ｗ

Ｔ２( )２ ０ ０ σ２ｗＴ＋４σ
２
ｗω
２ Ｔ３( )



















































３
（１１）

式中：σｗ为过程噪声标准差，数量级为１０
－４；Ｔ为

状态预测时间步长。

２．３　测量更新

Ｓ^ｚｋ ＝ｑｒ［ Ｗｃ槡 １（Ｚ
＾
１∶２Ｌ，ｋ－ｚ^ｋ）　 Ｒｋ－槡 １］

Ｓ^ｚｋ ＝ｃｈｏｌｕｐｄａｔｅ｛Ｓ^ｚｋ，Ｚ
＾
０，ｋ－ｚ^ｋ，Ｗ

ｃ
０｝

Ｐ^ｘｋ^ｚｋ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗｃｉ［^χｉ，ｋ－ｘ^

－
ｋ］［Ｚ

＾
ｉ，ｋ－ｚ^ｋ］

Ｔ

Ｋｋ ＝（Ｐ^ｘｋ^ｚｋ／Ｓ
Ｔ
ｚ^ｋ）／Ｓ^ｚｋ

ｘ^ｋ ＝ｘ^
－
ｋ ＋Ｋｋ（ｚｋ－ｚ^ｋ）

Ｕ＝ＫｋＳ^ｚｋ
Ｓ^ｚｋ ＝ｃｈｏｌｕｐｄａｔｅ｛Ｓ^ｚｋ，Ｕ，－１



















｝

（１２）

式中：Ｒｋ－１为测量噪声协方差阵，Ｋｋ为卡尔曼增

益矩阵。在Ｋｋ的求解时，由于 Ｓ^ｚｋ为正定三角阵，
采用“／”运算代替矩阵求逆运算，提高计算速度。

３　闭环控制线性协方差分析

在开环线性协方差预报的基础上增加了测量

更新和控制修正两个环节，构建了可用于实际飞

行轨迹散布快速分析的闭环控制线性协方差解析

模型。定义真实相对状态与标称相对状态之间的

偏差为控制偏差，即δｘ＝ｘ－珔ｘ，其协方差为 Ｐ０＝
Ｅ［δｘδｘＴ］；导航相对状态与真实相对状态之间的

偏差为导航偏差，即 δ^ｘ＝ｘ^－ｘ，其协方差为 Ｐ＾０＝
Ｅ［δ^ｘδ^ｘＴ］，两个误差一起组成扩展偏差向量

Ｘ＝
δｘ
δ[ ]^ｘ （１３）
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扩展偏差向量的初始协方差为：

Ω０＝
Ｐ０ ０６×６

０６×６ Ｐ
＾




[ ]
０

（１４）

３．１　偏差预报

扩展偏差向量及其协方差的预报模型为：

Ｘ－ｋ ＝Ψｋ ｋ－１Ｘ
＋
ｋ－１ （１５）

Ωｋ ｋ－１＝Ψｋ ｋ－１Ω
＋ｃ
ｋ－１Ψ

Ｔ
ｋ ｋ－１＋Ｗｋ－１Ｑｋ－１Ｗ

Ｔ
ｋ－１

（１６）
式中，Ψｋ ｋ－１为扩展状态转移矩阵。

Ψｋ ｋ－１＝
Φ（ｔｋ，ｔｋ－１） ０６×６
０６×６ Φ（ｔｋ，ｔｋ－１


[ ]） （１７）

Ｗｋ－１的表达式为

Ｗｋ－１＝
Ｉ６×６
０[ ]
６×６

（１８）

３．２　测量更新

测量更新前后扩展偏差向量及其协方差

阵为：

Ｘ－ｋ ＝Ｘ
－
ｋ ｋ－１＋Ｋｋ（Ｚｋ－ＨｋＸ

－
ｋ ｋ－１） （１９）

Ω－ｃ
ｋ ＝ＣｋΩｋ ｋ－１Ｃ

Ｔ
ｋ＋ＥｋＲｋＥ

Ｔ
ｋ （２０）

式中：滤波增益Ｋｋ的计算公式见式（１２）；Ｚｋ为 ｔｋ
时刻的观测矢量；观测敏感矩阵 Ｈｋ的计算公式
见式（６）；Ｃｋ和Ｅｋ的计算公式见式（２１）。

Ｃｋ＝
Ｉ６×６ ０６×６
ＫｋＨｋ Ｉ６×６－ＫｋＨ


[ ]

ｋ

Ｅｋ＝
０６×２
Ｋ[ ]










ｋ

（２１）

３．３　控制修正

采用多脉冲 Ｈｉｌｌ制导率计算交会机动脉冲，

假设机动时间序列为Ｔ＝［ｔ１ ｔ２ … ｔｆ］Ｔ，每个

机动时刻的脉冲矢量都是基于当前时刻 ｔｋ的导

航相对状态 ｘ^ｋ＝［^ｒｋ ｖ^ｋ］
Ｔ和终端瞄准的相对状

态珔ｘｆ＝［珋ｒｆ 珋ｖｆ］
Ｔ计算得到，即

　Δ^ｖｋ＝Φ
－１
ｒｖ（ｔｆ，ｔｋ）［珋ｒｆ－Φｒｒ（ｔｆ，ｔｋ）^ｒｋ］－^ｖｋ （２２）

为了获得较高的终端相对速度控制精度，最

后一次控制脉冲在终端时刻施加，即

Δ^ｖｆ＝－^ｖｆ （２３）
控制修正前后扩展偏差向量及其协方差为：

Ｘ＋ｋ ＝（ＤΔ^ｖｋΔＶ
＾
珋ｘ－ｃｋ ＋Ｄ珋ｘ－ｃｋ ＋Ｉ）Ｘ

－
ｋ （２４）

Ω＋ｃ
ｋ ＝ＭｋΩ

－ｃ
ｋ Ｍ

Ｔ
ｋ＋ＮｋＰδ

ｖ
ｋＮ

Ｔ
ｋ （２５）

式中：Ｐδｖｋ为控制执行误差，Ｍｋ和 Ｎｋ的具体表达
式分别为：

Ｍｋ＝
Ｄ珋ｘ－ｃｋ ＋Ｉ６×６ ＤΔ^ｖｋΔＶ

＾
珋ｘ－ｃｋ

０６×６ ＤΔ^ｖｋΔＶ
＾
珋ｘ－ｃｋ ＋Ｄ珋ｘ－ｃｋ ＋Ｉ











６×６

（２６）

Ｎｋ＝
Ｉ６×６
０[ ]
６×６

（２７）

式中：ＤΔ^ｖｋ＝
ｄ
ｖΔ^ｖｋ

，Ｄ珋ｘ－ｃｋ ＝
ｄ
Ｘ 珋ｘ－ｃｋ

，ΔＶ＾珋ｘ－ｃｋ ＝
^ｖ
Ｘ 珋ｘ－ｃｋ

。

４　仿真算例分析

本节给出追踪器采用ＳＲＵＫＦ仅测角导航方法
和多脉冲Ｈｉｌｌ制导率进行交会时，对所提闭环控制
协方差分析模型进行验证的仿真算例。选择瑞士

空间中心的ＳｗｉｓｓＣｕｂｅ小卫星作为目标器，初始轨
道参数为其在２０１６年３月１９日０３：５６：４２（ＵＴＣ）
的实测ＴＬＥ数据，即ａ０＝７０８６１２１３３７０ｍ，ｅ０＝
００００７，ｉ０＝１７１７６ｒａｄ，Ω０＝５０４２３ｒａｄ，ω０＝
５９７４５ｒａｄ，ｆ０＝０３１０７５ｒａｄ。初始时刻追踪器
位于目标器前方６ｋｍ、下方４ｋｍ的共椭圆接近轨
道，即ｘ０＝［６０００ｍ，０ｍ，－４０００ｍ，－６３５０７ｍ／ｓ，
０ｍ／ｓ，０ｍ／ｓ］Ｔ，终端瞄准点为目标器正前方２ｋｍ相
对位置保持点，即ｘｆ＝［２０００ｍ，０ｍ，０ｍ，０ｍ／ｓ，
０ｍ／ｓ，０ｍ／ｓ］Ｔ。总交会时长为２０００ｓ，４次交会
脉冲的机动时间序列 Ｔ＝［２８０６ｓ，７５２７ｓ，
１４１４８ｓ，２０００ｓ］。假设所有的随机误差均为零
均值高斯白噪声，光学相机观测噪声的标准差

σε＝σθ＝０００１ｒａｄ，观测频率为１Ｈｚ。取初始时
刻的实际控制协方差 Ｐ０ ＝ｄｉａｇ［（６４８９ｍ）

２，

（６４８９ｍ）２，（６４８９ｍ）２，（０１９４４ｍ／ｓ）２，
（０１９４４ｍ／ｓ）２，（０１９４４ｍ／ｓ）２］，导航协方差

Ｐ＾０＝ｄｉａｇ［（１８００ｍ）
２，（１２００ｍ）２，（１２００ｍ）２，

（１８ｍ／ｓ）２，（１２ｍ／ｓ）２，（１２ｍ／ｓ）２］，整个交
会过程均处于持续光照之下。

图３是轨道面内相对运动轨迹的 １０００次
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ打靶仿真结果，图中黑色实线椭圆代
表根据协方差计算得到的３σ位置误差椭圆，黑
点为对应时刻追踪器的实际相对位置，灰色细线

代表每次打靶得到的实际飞行轨迹。由图３（ａ）
可以看出，每次打靶仿真的相对运动轨迹均能很

好地处于其３σ误差椭圆内，这验证了所建立的
基于ＳＲＵＫＦ的闭环控制协方差分析模型的正确
性。不同位置误差椭圆的偏心率均比较大，而且

误差椭圆的长轴始终指向目标器，这说明追踪器

相对位置估计在两航天器视线方向具有很大的不

确定性。导致这种现象的原因是追踪器缺乏对目
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标器的距离观测信息。由图３（ｂ）可知，协方差分
析方法同样适用于采用ＥＫＦ的导航方式，但估计
结果是有偏的且相对保守。从轨道面内终端位置

的打靶统计结果来看，采用 ＳＲＵＫＦ和 ＥＫＦ的均
值分别为［２０００３０４ｍ，００３１ｍ］Ｔ和［１９７８３７ｍ，
０２０４ｍ］Ｔ，即基于 ＥＫＦ的协方差估计结果与打
靶均值在迹向存在２１９３０４ｍ的偏心，说明基于
ＳＲＵＫＦ的协方差分析方法比基于 ＥＫＦ的协方差
分析方法无偏性更好；从轨道面内终端位置的３σ
误差椭圆来看，基于ＳＲＵＫＦ的误差椭圆要比基于
ＥＫＦ的误差椭圆分别在迹向和径向减小了
２４６８％和２０５６％。

（ａ）ＳＲＵＫＦ

（ｂ）ＥＫＦ

图３　１０００次ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ打靶仿真
Ｆｉｇ．３　１０００ｔｉｍｅｓＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｈｏｏｔｉｎｇ

此外，由于采用了 ＱＲ分解和 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ因子
更新两种高效的代数运算方法，基于ＳＲＵＫＦ的协
方差分析模型要比基于 ＥＫＦ的协方差分析模型
在计算速度上快１０％。

５　结论

本文针对采用仅测角导航的非合作目标交会

问题，开展了闭环控制误差快速分析方法的研究。

在分析传统ＥＫＦ仅测角导航方法不足的基础上，
提出了基于ＳＲＵＫＦ的仅测角导航算法，基于多脉

冲Ｈｉｌｌ制导率推导了闭环控制线性协方差分析模
型。采用１０００次ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真对所提出的仅
测角导航方法和闭环控制协方差分析方法进行仿

真验证。实验结果表明：所提出的闭环控制协方

差分析方法合理可行，相比采用传统ＥＫＦ的协方
差分析方法，基于ＳＲＵＫＦ的协方差终端分析精度
更高，计算更快，具有较强的工程应用价值。

另外，在此基础上改善 ＳＲＵＫＦＳｉｇｍａ点采样
数目，进一步提高计算效率，构建星上自主导航制

导与控制算法，是下一步需要开展的工作。
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