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摘  要：提出了一种碎片规避制导方法，旨在利用空间碎片态势感知系统的探测信息主动规避空间碎片，并实现高

精度入轨。建立了运载火箭上升段碎片规避最优制导问题，将空间碎片运动建模为具有状态不确定性的开普勒运动，根

据状态不确定性计算碎片威胁区的半径。设计了基于混沌多项式展开的状态不确定性传播预测器，以碎片当前位置矢量

和速度矢量的测量误差为初值，通过预测碎片状态误差的不确定性传播得到时变的碎片威胁半径。推导了碎片规避的最

优制导形式，提出了单碎片规避的两阶段线性正切制导律和多碎片规避的制导策略。仿真结果表明，提出的碎片规避制

导方法能够实现对多个碎片的主动规避，并满足入轨精度。 

关键词：运载火箭；上升段制导；碎片规避；不确定性传播；动力显式制导 
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Extra-atmospheric ascent debris avoidance guidance method for 

launch vehicles 

GUO Kang1,2, LI Huifeng1,2*, BAO Weimin3
 

(1. School of Astronautics, Beihang University, Beijing 102206, China; 2. State Key Laboratory of High-Efficiency Reusable 

Aerospace Transportation Technology, Beijing, 102206, China; 3. China Aerospace Science and Technology Corporation, 

Beijing 100048, China) 

Abstract: A debris avoidance guidance method was proposed to utilize the detection information from the space debris 

situational awareness system to actively avoid space debris and achieve high-precision orbital insertion. An optimal guidance 

problem for launch vehicle ascent debris avoidance was formulated. The motion of space debris was modeled using Kepler 

dynamics with state uncertainties, and a debris threat radius was defined based on state uncertainties. A state uncertainty 

propagation predictor based on polynomial chaos expansion was designed. Taking the measurement errors of the current position 

and velocity vectors of debris as initial values, the time-varying threat radius of the debris was obtained by predicting the 

uncertainty propagation of the debris state errors. Through derivation of the optimal guidance form for debris avoidance, a two-

stage linear tangent guidance law for single debris avoidance and a guidance strategy for multiple debris avoidance were proposed. 

Simulation results show that the proposed debris avoidance guidance method can achieve the active avoidance for multiple debris 

and satisfy the orbital insertion accuracy.  

Keywords: launch vehicle; ascent guidance; debris avoidance; uncertainty propagation; powered explicit guidance 

 

 

 

 

随着人类利用太空的能力不断提升、进出空

间的规模不断增加，近地轨道空间碎片呈现密布

的发展态势，这将严重降低以运载火箭作为主要
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载体的空间发射任务的时效性，对实现未来航班

化的运载火箭需求带来挑战。因此，未来运载火

箭需要具备在密集碎片环境中自主规避与安全穿
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越的能力。 

为避免航天器在运动过程中与空间碎片等发

生碰撞，需要观测和预测地球轨道上天然和人造

物体的位置，并对空间碎片的轨道状态不确定性

表征。常用的方法有蒙特卡洛方法和不确定性传

播预测方法。 

蒙特卡罗方法[1-2]是指根据给定的动力学不

确定性信息，产生大量的样本，然后在各样本上

求解原始的微分方程组并得到响应值，最后统计

得到响应值的随机特性。该方法是一种可靠的统

计方法，然而为了获得收敛的统计量，采样轨迹

的数量需求可能很大。为了避免蒙特卡洛方法的

计算成本过高问题，不确定性传播分析方法基于

一种简化模型来预测在初始状态不确定性下的未

来状态不确定性，常用的不确定性传播分析方法

有基于协方差分析的描述函数法[3]、状态转移张

量法[4-5]、高斯混合模型法[6]等等。 

为了提升对非线性系统不确定性传播的预测

精度和计算效率，Wiener[7]提出了混沌多项式展

开(polynomial chaos expansion, PCE)方法，使用标

准随机变量的正交多项式级数逼近来表示原始系

统的输入和输出。该方法本质上是在原系统模型

上建立一个具有随机性的代理模型，对随机变量

实现较为精确的近似，利用正交多项式的优越性

能提升计算效率和收敛性，可实现实时计算。而

且该方法可以将已有的模型作为黑箱，避免了对

其进行变换处理[8-9]，从而减少因改动带来的误差，

提升适用性。 

Jones 等[10]将非侵入式混沌多项式展开方法

应用于非线性轨道不确定性传播，通过与无迹变

换和蒙特卡洛方法在太阳同步和 Molniya 轨道场

景下的比较，验证了该方法的优越性。欧阳琦等

[11]通过构建混沌多项式展开模型对轨道预报的不

确定性传播过程进行近似，高效且精确地分析了

轨道预报后航天器位置和速度误差随时间扩散的

过程。Feldhacker 等[12]使用基于混沌多项式展开

的代理模型，降低三体动力系统中航天器任务设

计的计算成本。Jones[13]提出基于物理信息域分割

的多元素多项式混沌方法，通过结合状态转移矩

阵的敏感性分析来改进轨道不确定性传播的效率，

减少了计算成本。与蒙特卡罗方法相比，在相同

的计算精度前提下，混沌多项式展开方法具有更

高的计算效率；与无迹变换方法相比，混沌多项

式展开方法可以提供更准确的高阶矩和概率密度

分布。 

目前大气层外上升段火箭制导方法已经较为

成熟[13-17]，主要有迭代制导和动力显式制导，但

是这些制导方法并不考虑规避空间碎片问题。近

年来，已有部分学者开展了针对空间碎片规避的

制导研究。一种制导策略是将碎片规避制导问题

建模为一个最优控制问题[18-22]，通过在线求解该

问题得到最优规避制导指令。这种制导策略能够

实现最省燃料下的碎片规避目标，但是非线性最

优控制问题的在线求解需要巨大的计算资源。为

了提升计算效率，另一种制导策略是设计解析的

碎片规避制导律。Wang 等[23]通过以吸引势场来描

述目标点，以斥力势场来描述碎片威胁区，建立

人工势场，将航天器碎片规避问题建模为一个控

制问题，并基于势函数的梯度设计了解析碎片规

避制导律。Gonzalo 等[24-25]基于航天器机动与碰撞

概率之间的关系设计了使碰撞概率最小的机动策

略。吴健发等[26-27]将扰动流体动态系统算法与深

度网络强化学习算法相结合，提出一种航天器反

应式碎片规避动作规划方法，实现了对碎片群的

快速规避决策。上述解析的碎片规避制导律具有

较快的求解速度，但由于没有考虑燃料最优性，

因此无法直接用于运载火箭的碎片规避任务中。

Chen 等[28]提出了一种火箭上升段碎片规避制导

方法，推导了两阶段线性正切的最优规避制导律，

完成了对单个具有确定性运动的空间碎片的规避。

但是碎片的不确定性运动和多个碎片规避任务为

制导律设计提出了新的问题：一方面，当碎片运

动具有不确定性时，需要考虑不确定性导致的碎

片威胁半径的时变特性；另一方面，当需要规避

多个空间碎片时，需要考虑火箭的转弯能力，保

证火箭姿态角变化的连续性。 

在文献[27]所提出问题基础上，为了实现对

多个具有不确定性运动的空间碎片的主动规避，

提出了一种基于不确定性传播预测的最优规避制

导方法。主要创新点有三个：第一，考虑空间碎
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片运动的状态不确定性，建立了具有时变威胁半

径的碎片规避约束模型；第二，基于混沌多项式

展开方法，设计了碎片状态不确定性预测器，实

时预测碎片运动状态的不确定性，得到了时变的

碎片威胁半径；第三，结合状态不确定性预测器

与两阶段线性正切制导律，设计了适应多个碎片

的规避制导策略，最终实现了有限的转弯能力约

束下的多个不确定性空间碎片的主动规避。 

1  上升段碎片规避制导问题建模 

运载火箭大气层外上升段碎片规避制导任务

如图 1 所示，在火箭发射并飞出大气层后，可能

出现未编目的空间碎片，对火箭的正常飞行造成

威胁。因此，运载火箭需要实时探测和预测空间

碎片的运动轨迹，并根据碎片飞行状态调整制导

指令，在完成高精度入轨的同时，主动地规避空

间碎片。 

 
图 1  上升段碎片规避制导问题示意图 

Fig. 1  Diagram of ascent debris avoidance guidance 

problem 

基于图 1 所示的任务场景，运载火箭大气层

外上升段碎片规避制导问题可建模为一个最优控

制问题，如下所示 
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式中：t 为时间；  
T

( ) ( ) ( ) ( )t x t y t z tr 为火箭位

置向量；
T

( ) ( ) ( ) ( )x y zt v t v t v t   v 为火箭速度向

量； g 为火箭受到的重力加速度向量；T 为常值

的发动机推力大小；  tu 为表示火箭推力方向的

单位向量； ( )m t 为火箭质量， fm 表示火箭干重，

约束了火箭的终端质量； exV 为常值的发动机排气

速度；ψ为终端轨道要素约束，包含半长轴约束、

偏心率约束、轨道倾角约束、升交点赤经约束和

近地点幅角约束；  
T

( ) ( ) ( ) ( )b b b bt x t y t z tr 为碎

片位置向量；
T

( ) ( ) ( ) ( )
b b bb x y zt v t v t v t   v 为碎片

速度向量；Y 为碎片规避约束； bg 为碎片受到的

重力加速度向量。考虑到火箭上升段时间较短，

高阶摄动项对碎片轨迹的影响较小，因此采用了

圆球地球重力模型。 

如式(1)所示，上升段碎片规避制导问题被建

模为了一个最优控制问题，该问题在常规上升段

最优制导问题中增加了一个碎片规避不等式约束，

该约束可以建模为使火箭质心和碎片质心之间的

距离不小于碎片威胁区半径，表示为 

    
T 2

b b th( ) ( ) ( ) ( ) ( ) 0Y t t t t R t     r r r r  (2) 

式中：
th ( )R t 表示时变的碎片威胁区半径。碎片威

胁区半径主要取决于碎片大小以及对碎片位置和

速度测量的不确定性，当对碎片位置和速度的测

量越不准确时，碎片威胁区半径将会越大。 

假设空间碎片的位置矢量 b ( )tr 和速度矢量

b ( )tv 可以通过空间碎片态势感知系统实时测量

得到，并通过中继卫星将碎片当前位置信息和速

度信息实时发送给运载火箭。以碎片当前状态为

起点，碎片未来的飞行状态可以通过开普勒动力

学进行预测。同时，由于空间碎片态势感知系统

对于碎片状态的探测具有一定的探测误差，该探

测误差会随着时间产生不确定性传播，最终影响

火箭规避时的碎片威胁区半径 th ( )R t 。 

为了实现对空间碎片的主动规避，如图 2 所

示，提出了一种基于不确定性传播预测的最优规

避制导方法。首先，假设存在空间碎片态势感知

系统能够对碎片的位置矢量和速度矢量进行周期

性测量，并提供具有常值标准差的测量误差。然

后，根据当前测量值和测量误差，设计了基于混

沌多项式展开方法的状态不确定性传播预测器，

以当前碎片当前状态为初值，对碎片未来一段时

目标轨道

碎片轨道

碎片威胁区
标称制导
飞行轨迹

碎片规避
飞行轨迹
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间的误差不确定性传播进行预测，并以此得到时

变的碎片威胁区半径。最后，根据碎片当前状态

和碎片威胁区半径，提出了一种最优规避制导律，

实现高精度入轨和主动碎片规避目标。 

 

图 2  上升段碎片规避制导方法框图 

Fig. 2  Framework of ascent debris avoidance guidance 

method 

2  碎片测量误差的不确定性传播预测 

本节介绍基于混沌多项式展开的不确定性预

测器，为碎片规避制导提供碎片威胁半径。 

假设空间碎片态势感知系统输出的碎片当前

位置和速度均存在不确定性，总计 6 个不确定变

量，包括在惯性坐标系下的三轴位置和三轴速度，

定义状态向量为 
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i

bi

b

y

b

b

z

b

x t v t

y t v t

z t v t

x t
v tX

tf i
t

y t
v t

t

z t
v t

t









  


  

  



  



rX

r

r







 (4) 

式中： ( )if X 为状态向量的第 i 个分量（即第 i 个

状态变量）的导数。 

空间碎片态势感知系统能够对碎片的位置矢

量和速度矢量进行测量。本文不对空间碎片态势

感知系统进行深入研究，仅假设测量误差服从正

态分布，且方差为常值，即在初始时刻 0t 状态量相

互独立并且呈正态分布     2

0 0 ,i i iX t N t  ，则

可以将初始条件表示为 

    0 0 , 1,2, ,6i i i iX t t i      (5) 

式中： i 为标准正态分布随机变量；  0i t 为正态

分布的均值，
2

i 为正态分布的方差。 

利用混沌多项式展开，每个状态变量可近似

为随机变量的混沌多项式，表示为 

      
0

, 1,2, ,6
P

i

i j j

j

X t a t i


  ξ  (6) 

式中：  i

ja t 为第 j 项混沌多项式的展开系数；

 j ξ 为第 j 项混沌多项式的基函数； P 为截断

项数。选取截断项数 0P  ，从而混沌多项式的基

函数具有更简单的形式 

  
1 ,    0 

,    1,2,3,4,5,6j

j

j

j





 


ξ  (7) 

初始时刻的系数为 

  

 

 

0

0 0

, 0

, , 1,2, ,6

0,  0

i

i

j i

t j

a t t j i i

j i j








  


 

 

 

且 

 (8) 

之后将代理模型代入状态模型中得到 

 
   

   

6

6
0

0

d

d

i

j j

j i

i j j

j

a t

f a t
t








 
  

 




ξ

ξ
 (9) 

上式两边同时依次向混沌多项式展开模型的各项

正交多项式作 Galerkin 投影，得到 

  
     

   

6

0

,
d

d ,

i

i j j ji
jj

j j

f a t
a t

t

 

 



 
 
 



 ξ ξ

ξ ξ

 (10) 

将 1 维的随机微分方程转化成 7 维的确定性微分

方程组，右端的分母能够利用数值积分技术离线

计算。分子的计算是利用高斯积分，通过对初始

状态中的随机向量 ξ采样获得样本解轨迹，随后

使用全因子数值积分法手段得到。 

随后，根据混沌多项式展开代理模型式(6)，

状态量的均值和方差可利用高斯积分方法计算得

到为 

      
0 0

N P
i

i k j j k

k j

E X t w a t  
 

 
    

 
   (11) 

       
2

0 0

N P
i

i k j j k i

k j

V X t w a t E X t 
 

 
         

 
   (12) 

式中：  iE X t  为状态量的均值；  iV X t  为状
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态量的方差； kw 为高斯积分点 k 处的权重系数；

N 为高斯积分点的个数。最后以三个位置坐标中

最大的标准差的三倍作为碎片威胁半径 

  th ( ) 3max ( ), ( ), ( )
b b bx y zR t t t t    (13) 

式中：  1( )
bx t V X t    ；  2( )

by t V X t     ；

 3( )
bz

t V X t    。 

至此，完成了对碎片不确定性的预测，可为

最优规避制导提供时变的碎片威胁区半径。 

3  基于碎片威胁半径的最优规避制导方

法 

本节基于碎片当前状态和碎片威胁区半径，

首先针对单碎片规避制导问题，推导得到了参数

化的两阶段线性正切最优规避制导律；然后，将

动力显式制导方法求解得到的制导参数作为标称

制导参数，基于伴随系统理论，实现了两阶段线

性正切制导参数的数值求解；最后，提出了一种

多碎片规避制导策略，将两阶段线性正切制导律

推广至任意多个碎片规避制导任务。 

3.1  单碎片规避制导律 

根据运载火箭最优规避制导问题的一阶必要

条件[27]可知，火箭轨迹和单个碎片威胁区只有一

个相切的角点，即碎片规避约束变为了一个内点

约束 

  1 1 th 1( ), ( ), ( ) 0bY t t R t r r  (14) 

式中： 1t 为火箭轨迹和碎片威胁范围相切的时刻。 

根据最优控制理论[29]，在 1t 时刻，火箭飞行状

态还需满足另一个内点约束 

          1

1 1 1 1, , , 0b bY t t t t   r r v v  (15) 

式中：  1
Y 为Y 对于时间的一阶导数 

          
T1

1 1 1 12 b bY t t t t         r r v v  (16) 

表示火箭在经过碎片威胁区边界时，火箭与碎片

的相对位置与相对速度垂直。 

定义 0t 为初始时刻，火箭发动机关机时刻 ft

可表示为 

 
f 0 got t t   (17) 

最优控制问题的哈密顿函数为 

 
           

       

T T

T/ 1

r v

m ex

H t t t t T t

t T V t t t 

    

    

λ v λ g r u

u u
 (18) 

式中： rλ 为与位置向量对应的协态向量； vλ 为与

速度向量对应的协态向量； m 为与质量对应的协

态量；  t 为与控制量约束对应的乘子。由最优

控制理论可知，由于内点约束式(14)和(15)的存在，

协态  r t 和  v t 将会在 1t 时刻出现不连续的现

象。 

记 1t

为 1t 时刻之前的趋于 1t 的极限值，记 1t


为 1t

时刻之后的趋于 1t 的极限值，则 

   
 

1
1

TT
1

1 1 0 1r r

t t t t

Y Y
t t   

 

   
    

       

λ λ
r r

 (19) 

   
 

1
1

TT
1

1 1 0 1v v

t t t t

Y Y
t t   

 

   
    

       

λ λ
v v

 (20) 

式中： 0 和 1 分别为与式(14)和(15)对应的乘子。

由于碎片规避约束变为了内点约束而不存在边界

约束，因此 0 和 1 满足[27] 

 0

1

0

0









 (21) 

因此得到 

    
1

T

1 1 0r r

t t

Y
t t  



 
   

  

λ λ
r

 (22) 

    1 1v vt t λ λ  (23) 

根据控制量的最优必要条件，最优推力方向

需要满足 

 
       T T2 0,    0v

T
t t t t

m t
 


   



H
λ u

u

 (24) 

得到最优推力方向为 

  
   

 
2

v

T
t t

t m t
 u λ  (25) 

由于推力方向为单位向量，因此式(25)可表示为 

  
 

 
v

v

t
t

t
 

λ
u

λ
 (26) 
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协态量需要满足 

 
       

       

T

0 1 1 f

0 1 1 f

, , ,

, , ,

r v

v r

t t t t t t t

t t t t t t t

  
    

 


  

g

r
 

 

 (27) 

假设重力加速度 ( )g r 近似为位置矢量的线性

函数，表示为
2( ) ( )tg r r ，其中

32

0/ ( )t   r ，

 为地球重力加速度常量。该线性重力加速度模

型保证了重力加速度的方向，且重力加速度的大

小随高度增加而增大。基于该假设，协态量 ( )v t

可近似表示为 

  1 1 1( ) ( ) ( )v v vt t t t t  λ λ λ  (28) 

因此可得到如下两阶段线性正切最优规避制

导律为 

  

 

 
 

 

 
 

1 1

0 1

1 1

1 1

1 f

1 1

( )
,   ,

( )

( )
,   ,

( )

v v

v v

v v

v v

t t t
t t t

t t t
t

t t t
t t t

t t t









  
 

 
 

 
 

 


λ λ

λ λ
u

λ λ

λ λ

 (29) 

定义 

 1 1 1

1

1

( )v v v

r v

t t



  
    
   

p λ λ
p

p λ
 (30) 

 2 1 1

2

2

( )v v v

r v

t t



  
    
   

p λ λ
p

p λ
 (31) 

则两阶段线性正切最优规避制导律可进一步表示

为 

  

 

 

1 1

0 1

1 1

2 2

1 f

2 2

,   ,

,   ,

v r

v r

v r

v r

t
t t t

t
t

t
t t t

t


  

 
 

 

p p

p p
u

p p

p p

 (32) 

此外，令式(29)中 1t t 可以得到  tu 在 1t 时刻

处是连续，即制导参数需要在 1t 时刻满足 

  1 1 1 2 2 1v r v rt t    0p p p p  (33) 

制导参数 1p 和 2p 的求解分为两步：首先，假

设两阶段的制导参数相同，求解不考虑碎片规避

约束的最优控制问题，得到标称制导参数 1


p 和 2


p ；

然后，在标称制导参数附近对制导参数进行摄动，

使其满足碎片规避约束、终端约束以及制导指令

连续性约束，得到摄动制导参数 1dp 和 2dp 。 

3.2  制导参数求解 

首先，假设 1 2 p p p，式(32)变为 

    0 f,   ,v r

v r

t
t t t t

t


  



p p
u

p p
 (34) 

此时制导律退化为不考虑碎片规避约束的线

性正切制导律，利用现有的动力显式制导方法可

求解得到终端时间 ft 和制导参数（记为 r


p 和 v


p ），

则标称制导参数可表示为 

 
1 2

v

r



  



 
    

 

p
p p p

p
 (35) 

此时动力学方程可表示为 

    , ,t tx f x p  (36) 

将上式积分计算火箭轨迹与碎片中心的距离最小

值作为 1t 的标称值，记为 1t

。 

制导参数的修正使用参数摄动的方法，定义

两段轨迹的飞行时间为 

 
1 1 0 2 f 1,    a t t a t t     (37) 

将动力学方程在标称轨迹附近近似为线性时

变系统，表示为 

  

   

   

1 1 1
1 1

1 1

2 2 2 2
2 1 2

2 1 2

δ d d ,                   0,1

δ

δ d d d ,   1,2

a
a

a a
a a

  
     

  
        

    

f f f
x p

x p
x

f f f f
x p

x p

 (38) 

式 中 ：      δ    x x x ； 1 1 1d  p p p ；

2 2 2d  p p p ； 1 1 1da a a  ； 2 2 2da a a  。 

定义火箭动力学系统的伴随系统如下 

      
T

1

1 1      0,1  
 

   
 

f
Λ Λ

x
，  (39) 

      
T

2

2 2      1, 2  
 

   
 

f
Λ Λ

x
，  (40) 

式中：  1 Λ 为  x 相对于  1x 的灵敏度，  2 Λ

为  x 相 对 于  2x 的 灵 敏 度 ， 满 足

   2 1 7 72 1  Λ Λ I 。当  0,1  时，对    1

T  Λ x

先求导后积分可得 

 

     

 

T

1

1
T 1 1

1 1 1
0

1 1

δ 1 0 δ 0

d d da
a

 



  
  

  


x Λ x

f f
Λ p

p

 (41) 
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     

 

T

2

2
T 2 2 2

2 2 1 2
1

2 1 2

δ 2 1 δ 1

d d d da a
a a

 



   
   

   


x Λ x

f f f
Λ p

p

 (42) 

由于标称制导参数是根据当前状态量算出的

 δ 0 0x ，则 

   1 1 1 1δ 1 d da x D p E  (43) 

 
   

 

T

2 1 1 2 2

T

2 1 2 1 2 2

δ 2 1 d d

1 d da a

 

    

x Λ D p D p

Λ E E F
 (44) 

式中： 1D 、 1E 分别为 1p 、 1a 关于避障时状态量

 1x 的灵敏度矩阵， 2D 、 2E 、 2F 分别为 2p 、 1a 、

2a 关于终端状态量  2x 的灵敏度矩阵。 

将入轨约束在标称终端状态量处展开至一阶

得到 

 

 

 

T

2 1 1 2 2

T

2 1 2 1 2 2

δ δ 2

     1 d d

1 d d

     

x

a a





 
 
 

 
     



Ψ
Ψ

x

Ψ Ψ
Λ D p D p

x x

Ψ Ψ
Λ E E F

x x

0

 (45) 

记      
T

T T

b b bt t t   x r v ，则由碎片动力学

方得到 

    b bt x h x  (46) 

将避障约束在标称制导参数处一阶展开 

        1 11 , δ 1 δb b

b

Y Y
Y Y t t   

  
   
x x x x

x x
+  (47) 

       
 

 
 

 
1 1

1 1

1 11 , δ 1 δb b

b

Y Y
Y Y t t   

  
   
x x x x

x x
+  (48) 

式中：      1 1 1δ b b bt t t x x x ，    1 1b b nt a t  x x 。 

将碎片动力学系统在标称碰撞时刻 1t

处展开 

      1 1 1 1 1δ d db b bt t t t a     
   

x h x h x  (49) 

得到 

 

   

 

1 1 1

1 1 1

1 , d

d 0

b

b

b

Y
Y Y t

Y Y
t a

 




  
  

  
       

x x D p
x

E h x
x x

 (50) 

       
 

   

 

1
1 1

1 1 1

1 1

1 1 1

1 , d

d 0

b

b

b

Y
Y Y t

Y Y
t a

 




  
  

          

x x D p
x

E h x
x x

+

 (51) 

将控制量连续性约束在标称制导参数处一阶

展开求偏差量得到 

    1 1 1 1 1 1 2 1d d d d dv v r r r ra a       p p p p p p 0  (52) 

记 3 3 1 3 3a

 
   M I I ，则上式可写成紧凑形

式 

  1 2 1 2d ,d d d  Z p p M p M p 0  (53) 

通过解决一个最小修正二次规划问题来求解

修正量 1dp 、 2dp 、 1da 和 2da ，设计性能指标为 

T T 2 2

m 1 1 1 2 2 2 1 1 2 2=d d d d d dp p a aJ R a R a  p R p p R p  (54) 

式中： 1pR 、 2pR 、 1aR 和 2aR 是惩罚系数，其目的

是让 1dp 、 2dp 、 1da 和 2da 趋于零，从而保证了制

导参数灵敏度系统的一阶展开的准确性。 

制导参数修正问题变为一个二次规划问题 

 
   

     

T
min

s.t.

i i

w

i i i






X R X

A X b
 (55) 

式中：          
T

T T

1 2 1 2 1 2d d d d
i i i i i

a a   
 

X p p ； wR

为惩罚矩阵； 0 和 1 为松弛因子，作用是为了保

证每次迭代的可行性。 

求解上式可得到 

          
1

T T1 1i i i i i

w w


  

 
X R A A R A b  (56) 

通过式(56)迭代求解  i
X ，在迭代收敛后，可

得到修正制导参数 1dp 和 2dp ，将其与标称制导参

数相加，即可得到两阶段线性正切的碎片规避制

导参数 1p 和 2p 。 

将式(13)所示的时变碎片威胁半径代入上述

求解过程，不断求解得到制导参数 1p 和 2p ，则两

阶段线性正切制导律式(32)能够实现对单个具有

不确定性运动的空间碎片的主动规避。具体流程

如图 3 所示。 
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图 3 碎片规避制导算法流程图 

Fig. 3  Flowchart of debris avoidance guidance algorithm 

3.3  多碎片规避制导策略 

当需要规避多个空间碎片时，考虑采用逐个

碎片规避的制导策略，从而将单个碎片规避的两

阶段线性正切制导律扩展至多个碎片规避制导任

务。但这种策略会导致火箭在从规避当前碎片转

到规避下一个碎片时，制导指令出现突变现象。

因此，对于多个空间碎片的规避任务，需要在火

箭的转弯能力范围内保证火箭姿态角变化的连续

性。为此，提出了一种多碎片规避制导策略，如

图4所示：首先，火箭对预计先碰撞的碎片进行规

避，然后判断后续动力显式制导标称轨迹上是否

有新的碎片预计碰撞，若有，则重复上一步骤，

若无，则按照当前动力显式制导律飞行，中间各

个最优轨迹用转向模块过渡，从而保证火箭运动

的连续性。 

 
图 4  考虑多个碎片规避的制导策略 

Fig. 4  Guidance strategy considering multiple debris 

avoidance 

由于火箭制导律计算是在线更新，所以此时

转向制导律设计只考虑当前时刻之后的，记当前

时刻 0 0t  ，此时原本计算出的制导律为 

   ,real v,real

,real v,real

go,     0,
r

r

t
t t t

t


     

p p
u

p p
 (57) 

式中： ,realrp 和 ,realvp 为此时实际的制导参数。在新

的制导周期，通过碎片规避程序计算出新的制导

参数，记为 ,needrp 和 ,needvp 。推力方向在当前时刻

的连续性主要取决于 ,needvp 和 ,realvp 的差值是否过

大。设一个转向参数最大值为 maxp ，将 ,needvp 和

,realvp 做差后得到 

 
,need ,reald v v p p p  (58) 

记 

 
xturn, ma d dr pp p p  (59) 

 
xturn madt p p  (60) 

若 dp 的模长小于一个小量，则按照需要的制

导参数 ,needrp 和 ,needvp 飞行，否则在  urn0 t,t t t 内按

照转向制导参数飞行，制导律为 

  
l

turn

, tu n

,real ,

rea , r

r r

r r

t
t

t


 



p p
u

p p
 (61) 

此算法即为让火箭制导参数 Fλ 沿着期望值和实

际值的偏差量方向，以最大速率转向。同时为了

保证火箭制导律能够实时更新，在实际运用转向

模块时可以设定一个最大时间，当 xturn mat t 时就

以 maxt 为周期，重新计算转向模块。 

针对本文所设计的制导律，需要指出的是，

相比于文献[25]提出的两阶段线性正切制导律，

本文提出的制导律增加了两方面的新功能：第一，

设计了碎片状态不确定性预测器，通过实时更新

碎片威胁半径，提升规避制导律对具有不确定性

运动的空间碎片的适应能力；第二，设计了多碎

片规避制导策略，在火箭有限的转弯能力下实现

了对多个空间碎片的连续规避。 

4  仿真验证 

为验证提出的碎片规避制导方法的有效性，

本节开展数值仿真实验。火箭推力大小为 20 kN，

发动机排气速度为 3165.61 m/s，火箭初始位置为
T[ 3263.69,4177.47,4088.03]    km，火箭初始速度为

 
1d ?
i

v εp

控制系统和导航系统

动力显式制导程序

go,t 
p

否

是

       

       

1 2 1 f, , ,

1 , 2

i i i i

i i

t tp p

x x

         
1

T T1 1i i i i i

w w


  

 
X R A A R A b

thd ?Rr

否

是

碰撞判断

标称制导律 (35)

伴随定理计算灵敏度

(40) — (45) 计算修正量 (46) — (57)

修正制导参数

修正量是否收敛

   1 2 1 1 2 2 2, , , , , ,τ τΛ Λ D E D E F

碎片轨迹与
威胁半径计算

第1次转向
第1次

碎片规避制导
第2次转向

第2次
碎片规避制导

第3次转向

第n+1次转向
第n次

碎片规避制导
动力显式制导

预计碰撞

预计碰撞

预计碰撞

预计
不碰撞

预计
不碰撞

预计
不碰撞

重复n次以规避n个碎片

重新观测后续碎片
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T[ 2703.97,2461.54, 73.00]   m/s，火箭初始质量为

6601.84 kg；目标轨道高度为 1200 km，偏心率为

0，轨道倾角为 86.4 度，升交点赤经为 312.96 度。 

假设空间中存在两个碎片：第一个空间碎片

的初始位置为 
T

3222.79 5718 8, .68 2 8, 6.79 km，初

始速度为  
T

3061.03 4358.62 52, , 17.05   m/s；第二

个 空 间 碎 片 的 初 始 位 置 为

 
T

2533.39 4019 6, .07 5 3, 5.67  km ，初始速度为

 
T

4898.08 3179. 4, 66 4 6 9, 9.3   m/s。空间碎片态势

感知系统对于碎片的位置观测标准差为 2.1 km，

速度观测标准差为 27 m/s。 

下面开展了两组仿真实验，第一组仿真实验

为对碎片不确定性传播预测精度的仿真验证，第

二组仿真实验为对碎片规避制导律的仿真验证。 

4.1  碎片不确定性传播预测仿真验证 

对不确定性预测器开展仿真验证。假设在初

始时刻，以初始测量误差为起点，将基于混沌多

项式展开不确定性预测器对误差传播的预测值与

使用 50000 次蒙特卡罗仿真得到的误差传播值进

行对比，位置标准差传播的预测结果如图 5 所

示，速度标准差传播的预测结果如图 6 所示。 

 

图 5  位置标准差传播的预测结果 

Fig. 5  Prediction result for the standard deviation 

propagation of position 

 

图 6  速度标准差传播的预测结果 

Fig. 6  Prediction result for the standard deviation 

propagation of velocity 

其中 0t τ 表示预测未来时间，从仿真结果可

以看出，对误差传播的预测结果与蒙特卡洛仿真

结果几乎重合，表明基于混沌多项式展开的不确

定性预测器能够以较小的计算量实现与蒙特卡洛

仿真一致的预测精度。与基于动力学方程离散化

得到状态转移方程，再通过协方差传播公式计算

不确定性传播的线性协方差方法[30]相比，本文提

出的不确定性预测器预测精度更高：其标准差预

测误差最大仅为 0.42%，而线性协方差方法则达

到 6.97%，表明在该工况下所提方法具有优势。

上述仿真结果表明，不确定性传播预测器能够实

现对碎片状态测量误差传播的准确预测。 

不确定性传播预测器每 20 s 计算一次，在飞

行过程中，对于 1 号碎片和 2 号碎片的威胁半径

预测结果分别如图 7 和图 8 所示，在碰撞时刻的

威胁半径分别为 6.43 km 和 9.39 km。 

 

图 7  1 号碎片威胁半径 

Fig. 7  Threat radius of debris 1 
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图 8  2 号碎片威胁半径 

Fig. 8  Threat radius of debris 2 

4.2  碎片规避制导律仿真验证 

为了验证最优碎片规避制导律的制导性能，

以两个空间碎片规避任务为例，验证对多个碎片

威胁区的规避效果。 

图 9 给出了火箭飞行轨迹和两个碎片运动轨

迹，图 10 给出了火箭三轴推力方向。图 11 给出

了火箭制导参数变化曲线。图 12 给出了火箭与第

一个碎片相对距离变化曲线。图 13 给出了火箭与

第二个碎片相对距离变化曲线。 

 

图 9  火箭与两个碎片的飞行轨迹 

Fig. 9  Flight trajectories of the rocket and two debris 

 

图 10  三轴推力方向 

Fig. 10  Three-axis thrust direction 

 

图 11  制导参数 

Fig. 11  Guidance parameters 

 

图 12  火箭与 1 号碎片的相对距离 

Fig. 12  Relative distance between the rocket and the first 

debris 
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图 13  火箭与 2 号碎片的相对距离 

Fig. 13  Relative distance between the rocket and the second 

debris 

从仿真结果可以看出，在使用常规动力显式

制导律的情况下，火箭 216.33 s 与碎片 1 相撞，

最小距离为 0.3 m；火箭 364.98 s 与碎片 2 相撞，

最小距离为 0.1 m。规避后，火箭与碎片之间的相

对距离始终大于碎片威胁区半径，最小距离分别

为 6.62 km 以及 9.45 km，各自大于对应的威胁半

径 6.43 km 和 9.39 km。若只规避一次而不规避第

二次，则与第二个碎片的最小距离为 8.15 km，小

于 9.39 km，有碰撞的风险。图 11 体现出制导律

为多段线性正切的形式。 

火箭终端轨道高度偏差为 0.29 km ，终端偏

心率偏差为 54.05 10 ，终端轨道倾角偏差为
52.70 10  度，终端升交点赤经偏差为 52.71 10

度，总飞行时间为875.07 s，消耗的燃料质量为

g5528. 0 k6 ，较未规避情况下的 873.62 s 和 5519.44 

kg 分别增加 1.45 s 和 9.16 kg。上述仿真结果表

明，提出的多碎片规避制导策略能够在保证精确

入轨的同时实现对多个碎片的主动规避。 

4.3  碎片规避制导律的适应性分析 

为了进一步分析碎片规避制导律的适应能力，

设置空间碎片态势感知系统对第一个碎片位置的

初始观测标准差为1 km、2 km、3 km、4 km，在

四种工况下对于碎片1的规避结果如图14所示，规

避时的威胁半径以及最小相对距离如表1所示，入

轨结果如表2所示，其中 0σ 表示初始观测标准差，

Δe 、Δi、ΔΩ、Δh分别表示火箭入轨时轨道偏心

率、轨道倾角、升交点赤经、轨道高度与目标的

差值。从仿真结果可以看出，随着初始标准差的

增大，规避时的碎片威胁半径逐渐增大，火箭与

碎片1的最小相对距离均大于规避时的威胁半径，

表明在不同初始标准差下火箭均能实现对碎片1

的主动规避。同时表2表明入轨精度都达到工程要

求，这是因为规避碎片后转入正常PEG，威胁半径

对制导精度没有延续性影响。 

 

图 14  不同初始标准差下火箭与 1 号碎片的相对距离 

Fig. 14  Relative distance between the rocket and the first 

debris under different initial standard deviations 

 

表 1  不同初始标准差下碎片 1 的规避结果 

Tab. 1  Avoidance results for Debris 1 under different initial 

standard deviations 

初始标准差/km 规避时威胁半径/km 最小相对距离/km 

1 3.26 3.28 

2 6.13 6.37 

3 9.09 9.36 

4 12.07 12.18 

表 2  不同初始标准差下碎片 1 的入轨结果 

Tab. 2  Orbital insertion results for Debris 1 under 

different initial standard deviations 

0σ /km Δe  Δi /   ΔΩ /   Δh /km 

1 52.66 10  52.23 10   52.67 10  0.19  

2 51.55 10  51.44 10   51.16 10  0.11  

3 51.13 10  51.19 10  51.82 10  0.03  

4 50.48 10  
50.70 10  

57.46 10  0.02  

选择空间碎片态势感知系统对第一个碎片位

置的初始观测标准差为 2 km，设置对第二个碎片

位置的初始观测标准差为 1 km、2 km、3 km、4 
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km，在四种工况下对于碎片 2 的规避结果如图 15

所示，规避时的威胁半径以及最小相对距离如表

3 所示，入轨结果如表 4 所示。从仿真结果可以

看出，入轨精度都达到工程要求，随着初始标准

差的增大，规避时的碎片威胁半径逐渐增大；当

对第二个碎片位置的初始观测标准差为 1 km和 2 

km 时，火箭不需要主动规避碎片 2，火箭与碎片

2 的最小相对距离为 7.94 km，入轨结果也和单独

对第一个碎片进行规避时一样，符合预期情况；

当初始观测标准差为 3 km 和 4 km，火箭能够主

动规避碎片 2，它们之间的最小相对距离均大于

规避时的威胁半径，表明在不同初始标准差下火

箭均能实现对碎片 2 的主动规避。 

上述仿真结果表明，提出的碎片规避制导律

在不同的空间碎片态势感知系统观测标准差下均

能实现对多个空间碎片的主动规避，具有较强的

适应能力。 

 

图 15  不同初始标准差下火箭与 2 号碎片的相对距离 

Fig. 15  Relative distance between the rocket and the second 

debris under different initial standard deviations 

表 3  不同初始标准差下碎片 2 的规避结果 

Tab. 3  Avoidance results for Debris 2 under different initial 

standard deviations 

初始标准差/km 规避时威胁半径/km 最小相对距离/km 

1 

2 

3 

4 

3.27 

6.15 

9.12 

12.08 

7.94 

7.94 

9.18 

12.11 

表 4 不同初始标准差下碎片 2 的入轨结果 

Tab. 4  Orbital insertion results for Debris 2 under different 

initial standard deviations 

0σ /km Δe  Δi /   ΔΩ /   
Δh

/km 

1 51.55 10  
51.44 10   

51.16 10  0.11  

2 51.55 10  
51.44 10   

51.16 10  0.11  

3 54.49 10  
53.83 10   

52.04 10  0.34  

4 54.62 10  
55.10 10   

51.26 10  0.35  

 

5  结论 

提出了一种上升段碎片规避制导方法。设计

了碎片不确定性传播预测器，利用空间碎片态势

感知系统的探测信息，实现了对碎片状态测量误

差的预测。推导了碎片规避的最优制导律形式，

得到了单碎片规避的两阶段线性正切制导律并设

计了多碎片规避制导策略。仿真结果表明，不确

定性传播预测器能够实现对碎片状态不确定性的

准确预测，碎片规避制导律能够实现对多个碎片

的主动规避，并完成高精度入轨任务。所提出的

制导方法具有较好的工程应用潜力，能够有效提

升运载火箭的生存能力和任务时效性。 
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