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考虑可观测度的反交会规避机动方法

于大腾１，王　华１，李九人２
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摘　要：针对具有自主接近能力的航天器开展了反交会规避机动方法研究。建立了仅测角相对导航模
型，随后利用状态估计误差给出了可观测度的定义，量化了可观测性指标。以可观测度为评价指标，提出基

于虚拟轨道的可观测度计算方法，以可观测度梯度对规避机动方向进行优化，保证了规避机动使目标航天器

的可观测性达到最大弱化，并给出了规避机动大小计算方法。给出了仿真算例，结果表明提出的方法能够使

系统的可观测性明显减弱，达到了设计要求，为规避机动研究提供了一种新视角。
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　　随着航天技术的不断发展，航天器面临空间
碎片等非机动目标和各种地基、天基等非合作主

动交会目标的威胁逐渐增多，因此开展航天器规

避机动方法研究是重要和必需的。

由于空间碎片的轨迹确定性，航天器针对这

类非机动目标实施规避研究开展较早，这类规避

问题目前研究成果很多。Ｐａｔｅｒａ［１－３］首先对碰撞
概率进行了定义，并以此为基础提出了不同轨道

积分方法下的碰撞规避机动求解策略。白显

宗［４］提出了一种基于压缩空间和坐标旋转的碰

撞概率计算方法。Ｋｅｌｌｙ［５］采用非线性优化技术
研究了最优交会规避机动计算。文献［６］采用机
动方向和机动大小分步求解的策略，计算了机动

方向固定和机动方向不固定两种情况下的最优规

避机动。

近年来，又有一些新观点涌现出来，分别从不

同的角度对规避机动问题进行了研究。钱宇［７－８］

考虑返回路径的规避机动方法，从规避预警系统

层面对规避进行了研究。姚党鼐［９］利用视线旋

转坐标系推导了航天器的最佳规避方向，并通过

脱靶量大小对规避策略进行了验证。宋申民［１０］、

高鹏［１１］等考虑了动态障碍物情况下的规避机动

策略，对以往无意识飞行空间物体的规避对象范

围进行了拓展。

上述各文献对规避机动方法进行了很有价值

的研究，但大都是以无意识目标为对象，采用碰撞

概率和相对安全距离两种传统要素来进行规避路

径规划。对于未来可能出现的具有自主接近能力

的空间飞行器目前研究仍很有限。文献［１０］和
文献［１１］把研究对象拓展到了有一定机动能力
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的航天器，但机动策略仍然围绕相对距离这一传

统要素展开。对于具有自主接近甚至交会能力的

非合作航天器，采用何种策略对其交会进行规避

和逃逸从而达到保证自身安全的目的即反交会问

题，是本文尝试分析的。

本文针对采用一般脉冲制导方法进行主动交

会的航天器，考虑空间实际导航情况，提出了一种

基于可观测度的反交会规避机动方法。该方法从

两航天器之间的可观测性角度进行分析，以规避

机动使接近航天器对目标航天器的观测性能降低

为目的，对具有主动接近能力航天器的规避方法

进行了探讨，为具有自主接近能力情况下的反交

会规避机动策略提供了一种新视角。

１　仅测角相对导航模型

本文中将非合作方称为接近航天器，我方为

目标航天器。对于一般的在轨航天器来说，不论

其测量设备为测距和测角还是仅测角，系统都存

在可观测性问题。两种测量情况下计算可观测性

的思想是类似的，为便于说明，本文以仅测角相对

导航为基础对可观测度进行定义并建立了相应的

规避机动方法。图１给出了接近航天器对目标航
天器的测量示意。设图中 ＦＣＯ、ＦＭＯ和 ＦＴＯ分别为
接近航天器轨道坐标系、载荷相机测量坐标系以

及目标航天器轨道坐标系。ＦＭＯ坐标原点在接近
航天器体坐标系中的位置矢量为ｒｃｍ；目标航天器
在ＦＭＯ中的位置矢量为 ｌ；接近航天器在 ＦＴＯ中的
位置矢量为ｒ。

在不影响结果的前提下，可以将载荷相机测

量坐标系与接近航天器本体坐标系重合，以下都

应用此简化处理。

图１　光学相机相对测量的几何关系
Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｏｐｔｉｃａｌｃａｍｅｒａ

ｒｅｌａｔｉｖｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

１．１　状态方程

假设接近航天器主动接近目标航天器的过程

中两者相对距离与地心距相比为小量，因此可以

采用经典的Ｃ－Ｗ方程来对两者相对运动进行描
述。对于轨控发动机推力为有限值的情况，可以

用最优控制方程的形式表示，再将状态方程组离

散化得到［１２］

Ｘｋ＝Φ（ｔｋ，ｔｋ－１）Ｘｋ－１＋Ｃ（ｔｋ，ｔｋ－１）Ｕｋ－１＋Ｗｋ－１
（１）

其中，Ｃ（ｔｋ，ｔｋ－１）为控制输入矩阵，Ｗｋ－１为过程
噪声。

由式（１）可知，若已知 ｔｋ－１时刻的相对状态
Ｘｋ－１，以及ｔｋ－１至 ｔｋ时刻之间接近航天器的推力
加速度Ｕｋ－１施加情况，则可对接近航天器 ｔｋ时刻
的相对状态 Ｘｋ进行计算。在连续推力情况下式
（１）即为

Ｘｋ ＝Φ（ｔｋ，ｔｋ－１）Ｘｋ－１　　　　　　　

＋∫
ｔｋ

ｔｋ－１
Φｖ（ｔｋ，τ）Ｕ（τ）ｄτ＋Ｗｋ－１ （２）

若接近航天器采用脉冲变轨接近，且在 ｔｋ－１
时刻施加的脉冲冲量为 Δｖｋ，则接近航天器在 ｔｋ
时刻的相对状态Ｘｋ便可表示为
Ｘｋ＝Φ（ｔｋ，ｔｋ－１）Ｘｋ－１＋Φｖ（ｔｋ，ｔｋ－１）Δｖｋ－１＋Ｗｋ－１

（３）
式（２）和式（３）分别给出了适用于接近航天

器连续推力变轨和脉冲推力变轨的相对状态递推

表达式。该表达式能同时满足接近航天器自由运

动或轨道机动情况下的相对导航要求。

１．２　观测方程

假设目标航天器在接近航天器测量坐标系

（与接近航天器本体系重合）中的相对位置为 ｒｃ
＝［ｘｃ　ｙｃ　ｚｃ］

Ｔ，则其与测角值之间的关系为

ｈ（Ｘｃ）＝[ ]εθ ＝
ａｒｃｔａｎ（ｚｃ／ｘｃ）

ａｒｃｔａｎｙｃ／ ｘ
２
ｃ＋ｚ

２
槡( )[ ]

ｃ

（４）

设目标航天器和接近航天器的地心距分别为

ρｔ和ρｃ，两航天器间的相对距离为 ρ，对于本文研
究的近距离相对导航问题，可近似认为两航天器

处于同一轨道平面且仅存在一个相位角 φ。根据
余弦定理有

ρ２＝ρ２ｔ＋ρ
２
ｃ－２ρｔρｃｃｏｓφ （５）

而ρｔ和ρｃ之间又存在如下关系

ρｃ＝ ｘ
２＋ｙ２（ρｔ－ｚ）槡

２ （６）
其中，ｘ、ｙ、ｚ为接近航天器在目标航天器轨道坐
标系中的相对位置。

在相对导航过程中，目标航天器地心距 ρｔ可
事先给定。若假设目标航天器处于近圆轨道且不

做机动，ρｔ可近似为常值。根据式（５）和式（６），
可获得由ＦＴＯ坐标系到ＦＣＯ坐标系的转换矩阵ＱＣＴ

·６１·
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的表达式

ＱＣＴ＝

（ρｔ－ｚ）／ρｃ ０ － ｘ２＋ｙ槡
２／ρｃ

０ １ ０

ｘ２＋ｙ槡
２／ρｃ ０ （ρｔ－ｚ）／ρ











ｃ

（７）

将ｒｃ＝－ＱＣＴｒ代入式（４）可建立如下观测方程
Ｚ＝ｈ（Ｘ）＋υ （８）

其中，υ＝［υε　υθ］
Ｔ为相机测量误差，υε和 υθ可

设为零均值高斯白噪声。ｈ（Ｘ）的表达式为

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

（９）

由上式可知，观测量ｈ（Ｘ）与系统相对状态Ｘ
之间是非线性关系，观测敏感性矩阵Ｈ可定义为
如下形式的雅可比矩阵

Ｈ＝ｈ（Ｘ）
ＸＴ

＝
ｈ１１ ｈ１２ ｈ１３
ｈ２１ ｈ２２ ｈ


２３
０[ ]２×３ （１０）

经上述推导，即建立了接近航天器对目标航

天器的基于仅测角相对导航的测量模型。至此，

便可根据光学相机的两个角度测量参数，采用

ＥＫＦ滤波算法对接近航天器的相对状态进行估
计。需要指出的是，可观测度表征的是一个航天

器对另一个航天器的相对状态估计，在两航天器

的观测方法及观测性能相同的情况下，由于两者

测量的相对状态是一致的，因此接近航天器与目

标航天器相互的可观测度也是相同的。

２　可观测度原理及定义

由于接近航天器或者目标航天器进行轨道机动

会影响相对导航状态，进而影响观测状态与观测敏

感性矩阵，因此会对系统的可观测性产生差异。

为了进一步分析不同机动对可观测性造成的

影响，有必要建立一种可观测度计算模型，实现对

相对状态可观测性优劣的定量分析，从而为目标

航天器基于可观测度的最优规避机动策略设计提

供理论基础。

２．１　状态估计误差分析

本节基于牛顿迭代法对系统状态估计的协方

差矩阵进行计算［１３］，在此基础上给出相对状态可

观测度的定义。

令 Ｘ^ｋ｜ｋ－１＝Φ（ｔｋ，ｔｋ－１）^Ｘｋ－１为根据ｔｋ－１时刻状
态估计值 Ｘ^ｋ－１得到的ｔｋ时刻状态预测值，将 ｔｋ时
刻的非线性观测方程 Ｚｋ＝ｈ（Ｘｋ）在 Ｘ^ｋ｜ｋ－１处泰勒
展开并取一阶近似可得

Ｚｋ＝ｈ（^Ｘｋ｜ｋ－１）＋
ｈ（Ｘ）
ＸＴ Ｘ＝Ｘ^ｋ｜ｋ－１

（Ｘｋ－Ｘ^ｋ｜ｋ－１）

＝ｈ（^Ｘｋ｜ｋ－１）＋Ｈｋ（Ｘｋ－Ｘ^ｋ｜ｋ－１） （１１）
本文采用 ξ－ ＝（ξＴξ）－１ξＴ表示 ξ的广义逆

矩阵，则由上式可得

Ｘｋ＝Ｘ^ｋ｜ｋ－１＋Ｈ
－
ｋ Ｚｋ－ｈ（^Ｘｋ｜ｋ－１[ ]） （１２）

其中，

Ｘ^ｋ｜ｋ－１＝Φ（ｔｋ，ｔｋ－１）^Ｘｋ－１
＝Φ（ｔｋ，ｔｋ－１）｛^Ｘｋ－１｜ｋ－２
　 ＋Ｈ－ｋ－１ Ｚｋ－１－ｈ（^Ｘｋ－１｜ｋ－２[ ]）｝
＝Ｘ^ｋ｜ｋ－２＋Φ（ｔｋ，ｔｋ－１）Ｈ

－
ｋ－１［Ｚｋ－１

　 －ｈ（^Ｘｋ－１｜ｋ－２）］ （１３）
同理，上式中的 Ｘ^ｋ｜ｋ－２表达式为
Ｘ^ｋ｜ｋ－２＝Ｘ^ｋ｜ｋ－３＋Φ（ｔｋ，ｔｋ－２）Ｈ

－
ｋ－２［Ｚｋ－２

　 －ｈ（^Ｘｋ－２｜ｋ－３）］ （１４）
依此类推，当第 Ｎ次测量时，^Ｘｋ｜ｋ－Ｎ＋１表达

式为

Ｘ^ｋ｜ｋ－Ｎ＋１＝Ｘ^ｋ｜ｋ－Ｎ＋Φ（ｔｋ，ｔｋ－Ｎ＋１）Ｈ
－
ｋ－Ｎ＋１［Ｚｋ－Ｎ＋１

　 －ｈ（^Ｘｋ－Ｎ＋１｜ｋ－Ｎ）］ （１５）
依次将式（１０）～式（１３）所组成 Ｎ个测量表

达式经过Ｎ次迭代可得

Ｘｋ＝Ｘ^ｋ｜ｋ－Ｎ＋ ∑
ｋ

ｉ＝ｋ－Ｎ＋１
Φ－１（ｔｉ，ｔｋ）Ｈ

－
ｉ［Ｚｉ－ｈ（^Ｘｉ｜ｉ－１）］

＝Ｘ^ｋ｜ｋ－Ｎ＋Γ
－（Ｚ－ｈ） （１６）

其中，

Γ＝［Ｈｋ－Ｎ＋１Φ（ｔｋ－Ｎ＋１，ｔｋ）　Ｈｋ－Ｎ＋２Φ（ｔｋ－Ｎ＋２，ｔｋ）　…　Ｈｋ］
Ｔ

Ｚ＝ ＺＴｋ－Ｎ＋１　Ｚ
Ｔ
ｋ－Ｎ＋２　…　Ｚ

Ｔ[ ]ｋ
Ｔ

ｈ＝ ｈＴｋ－Ｎ＋１（^Ｘｋ－Ｎ＋１｜ｋ－Ｎ）　ｈ
Ｔ
ｋ－Ｎ＋２（^Ｘｋ－Ｎ＋２｜ｋ－Ｎ＋１）　…　ｈ

Ｔ
ｋ（^Ｘｋ｜ｋ－１[ ]）Ｔ

　　由式（１６）可知，通过对目标进行 Ｎ次观测可
获得目标在 ｋ时刻的相对状态估计值，且相对状
态的估计精度取决于矩阵 Γ。设式（１６）中 Ｘｋ为
接近航天器的真实相对状态，则矩阵 Γ－反映了
状态估计偏差Ｘｋ－Ｘ^ｋ｜ｋ－Ｎ受测量噪声 Ｚ－ｈ的影

响情况。设Ｎ次测量噪声的协方差矩阵为
Ｒ＝ｄｉａｇＲ１ Ｒ２ … Ｒ[ ]Ｎ （１７）

其中，Ｒｉ＝ｄｉａｇσ
２
ε σ２[ ]θ ，ｉ＝１，２，…，Ｎ。

由式（１６）可以得到相对状态估计协方差矩
阵Ｐ的表达式为

·７１·
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Ｐ＝（ΓＴＶ－１Γ）－１ ＝ ∑
ｋ

ｉ＝ｋ－Ｎ＋１
［ＨｉΦ（ｔｉ，ｔｋ）］

ＴＲ－１ｉ［ＨｉΦ（ｔｉ，ｔｋ{ }）］ －１
（１８）

２．２　可观测度定义

由式（１８）可知，当ｋ＝Ｎ时，该式表示利用前
面所有Ｎ个测量信息量对 ｋ时刻相对状态进行
估计。在一般自主交会过程中，接近航天器在自

主交会任务中进行相对状态估计时通常都会有先

验信息Ｐ－１０ ，而Ｐ０即为接近航天器初始相对状态
估计的协方差矩阵。此时的相对状态估计协方差

矩阵表达式为

Ｐ＝（Ｐ－１０ ＋ＦＩＭ）
－１

＝ Ｐ－１０ ＋∑
ｋ

ｉ＝１
［ＨｉΦ（ｔｉ，ｔｋ）］

ＴＲ－１ｉ［ＨｉΦ（ｔｉ，ｔｋ{ }）］－１

（１９）
其中，矩阵ＦＩＭ为通过 ｋ次观测获得的系统状态
Ｆｉｓｈｅｒ信息矩阵（ＦｉｓｈｅｒＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＭａｔｒｉｘ）［１４］，该
矩阵包含了敏感器对系统状态各变量的观测信息

量情况。

对于本文讨论的非合作目标来说一般是没有

先验信息的。与一般自主交会任务相比，接近航

天器在整个主动接近过程中进行相对状态估计时

没有先验信息Ｐ－１０ 进行修正。此时，经 ｋ次观测
后接近航天器相对状态估计的协方差矩阵为

Ｐ＝ＦＩＭ－１ （２０）
根据协方差矩阵的基本性质可知，式（１８）可

体现接近航天器相对状态估计的误差水平，由协

方差矩阵Ｐ便可以将相应的相对位置可观测度
ＲＤＯＯ和相对速度可观测度ＶＤＯＯ分别定义如下

ＲＤＯＯ ＝ ∑
３

ｉ＝１
Ｐ

槡 ｉ （２１）

ＶＤＯＯ ＝ ∑
６

ｉ＝４
Ｐ

槡 ｉ （２２）

其中，Ｐｉ表示协方差矩阵Ｐ的第ｉ个特征值。
易知，在本文定义下，相对位置可观测度

ＲＤＯＯ和相对速度可观测度ＶＤＯＯ与相对状态和可观
测敏感性矩阵相关，即轨道机动最终会对系统可

观测度产生影响。同时，可观测度对应的数值越

大，表示接近航天器对目标航天器的相对状态估

计误差越大，即相应的可观测性能越差，此时对于

目标航天器的规避而言效果越好。

３　考虑可观测度的反交会规避机动方法

３．１　基于虚拟轨道的接近航天器可观测度计算

由可观测度的定义可知，当目标航天器进行

反交会规避机动时，目标航天器坐标系将发生改

变，此时若仍按照原方法进行计算，计算出的ＦＩＭ
矩阵将是错误的。为解决这一问题，这里引入目

标航天器未进行机动时的目标轨道作为虚拟标称

轨道，具体如图２所示。

图２　相对状态计算示意图
Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｓｔａｔｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

引入标称轨道后，在进行可观测度计算时，分

别计算施加机动后的目标航天器与标称轨道ｋ次
观测时刻的相对状态Ｘｋ，Ｔ和接近航天器与标称轨
道的相对状态Ｘｋ，Ｃ。这样便得到了机动后的目标
航天器与接近航天器ｋ次观测时刻的相对状态

珘Ｘｋ＝Ｘｋ，Ｔ－Ｘｋ，Ｃ
此后再利用上节提供的可观测度计算公式便

可以得到目标航天器与接近航天器之间的可观

测度。

３．２　基于梯度的反交会规避机动方向算法

由于沿脉冲梯度方向施加脉冲必然导致两者

相对距离增大，为同时考虑相对距离这一传统安

全指标，采用可观测度梯度优化算法对规避机动

方向进行计算。

首先给出一个假设：在接近时间内施加的机

动冲量导致的接近平面内目标航天器和接近航天

器相对位置的变化是随机动冲量线性变化的，即

脉冲速度方向和大小是非耦合的，可分别求解。

将相遇时刻的可观测度 ＰＤ表示成脉冲速度
Ｖ＝［Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ］

Ｔ的函数

ＰＤ＝ＰＤ（Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ） （２３）
脉冲速度方向取可观测度关于变轨冲量的梯

度方向，使单位燃耗下可观测度增幅最大，变轨方

向为

Ｖｕｎｉｔ＝ＰＤ／ＰＤ （２４）
其中，

ＰＤ＝
ＰＤ
Ｖｘ
ｉ＋
ＰＤ
Ｖｙ
ｊ
ＰＤ
Ｖｚ
ｋ （２５）

·８１·
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式（２５）中涉及求 ＰＤ关于三个速度的偏导
数。一般可采用数值求解，以求解ＰＤ／Ｖｘ为例
给出具体求解方法。

考虑Ｖｘ增加一个小量δＶｘ，有

ＰＤ０＝ＰＤ（Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ）

Ｐ′Ｄ０＝ＰＤ（Ｖｘ＋δＶｘ，Ｖｙ，Ｖｚ{ ）
（２６）

对δＶｘ进行泰勒展开，可得

Ｐ′Ｄ０＝ＰＤ０＋δＶｘ
ＰＤ
Ｖｘ
＋１２（δＶｘ）

２ 
２ＰＤ

（Ｖｘ）
２＋…

（２７）

根据高精度的数值偏导技术，将式（２５）中的

δＶｘ替换为 δＶｘ／２和 ±ρδＶｘ／２，可以得到四组方程

如下：

ＰＤ１＝ＰＤ０（Ｖｘ＋δＶｘ／２，Ｖｙ，Ｖｚ）＝ＰＤ０＋
δＶｘ
２
ＰＤ
Ｖｘ
＋…

ＰＤ２＝ＰＤ０（Ｖｘ－δＶｘ／２，Ｖｙ，Ｖｚ）＝ＰＤ０－
δＶｘ
２
ＰＤ
Ｖｘ
＋…

ＰＤ３＝ＰＤ０（Ｖｘ＋δＶｘ／２，Ｖｙ，Ｖｚ）＝ＰＤ０＋
ρδＶｘ
２
ＰＤ
Ｖｘ
＋…

ＰＤ４＝ＰＤ０（Ｖｘ－δＶｘ／２，Ｖｙ，Ｖｚ）＝ＰＤ０－
ρδＶｘ
２
ＰＤ
Ｖｘ
＋















 …

（２８）

消去方程组中二阶项和三阶项，即可得到

ＰＤ／Ｖｘ的高精度表达式

ＰＤ
Ｖｘ
＝
ＰＤ３－ＰＤ４－ρ

３（ＰＤ１－ＰＤ２）
ρ（δＶｘ）（１－ρ

２）
＋Ｏ（（δＶｘ）

４）

（２９）

４　仿真算例分析

本节给出一个接近航天器近距离接近时，目

标航天器按照文中算法进行规避机动的仿真

算例。

设初始时刻目标航天器轨道六根数分别为

ａ０＝７０７８０００ｍ，ｅ０＝００，ｉ０＝６８°，Ω０＝１１０°，ω０＝
３０°，ｆ０＝６０°。接近航天器和目标航天器均采用
光学相机对对方进行相对测量，可直接获取俯仰

角ε和方位角θ，相应的角度测量误差分别为 σθ
＝０．００１ｒａｄ和 σε＝０．００１ｒａｄ，光学相机测量频率
为１Ｈｚ。

为便于比较分析，首先在目标航天器不进行

任何规避机动而接近航天器采用ＣＷ两脉冲制导
的情况下，对接近过程中的可观测度（ＤＯＯ）变化
进行分析。仿真结果如图３～５所示。

图３　相对位置可观测度随时间变化
Ｆｉｇ．３　ＤＯＯｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔ

图４　相对速度可观测度随时间变化
Ｆｉｇ．４　ＤＯＯｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔ

图５　相对距离随时间变化
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔ

采用上节中梯度方向计算方法，可以得出目

标航天器关于可观测度的最优规避机动方向为Ｇ
＝［０．６４５９；－０．７６３４；０］。为说明本文方法的优
化，选取其他两个机动方向Ａ和Ｂ分别为Ａ＝［０．
２８７３；－０．９５７８；０］和Ｂ＝［０．９８６４；－０．１６４４；０］，
对三个方向同样施加３ｍ／ｓ的机动脉冲，可以得
到可观测度和相对距离的变化情况，如图 ６～８
所示。

·９１·
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图６　不同脉冲值下相对位置可观测度变化
Ｆｉｇ．６　ＤＯＯｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐｕｌｓｅ

图７　不同脉冲值下相对速度可观测度变化
Ｆｉｇ．７　ＤＯＯｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｃｈａｎｇｅｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐｕｌｓｅ

图８　不同脉冲值下相对距离变化
Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐｕｌｓｅ

为便于具体分析，现将不同情况下的终端可

观测度列于表１中。
为了进一步对结果进行说明，绘出三种机动

方向的轨道面内相对位置误差椭圆并进行对比。

如图９所示，沿梯度方向施加机动后，终端相对位
置误差明显大于其他两个机动方向的终端误差椭

圆，说明机动后由于可观测性下降导致终端传播

误差增大。

表１　同脉冲值对可观测度与最小相对距离的影响
Ｔａｂ．１　ＴｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＤＯＯａｎｄｍｉｎｉｍａｌｒｅｌａｔｉｖｅ

ｄｉｓｔａｎｃｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐｕｌｓｅ

脉冲大小 无机动
梯度

方向

机动

方向Ａ
机动

方向Ｂ

相对位

置可观

测度（ｍ）
３６．６３ ２７８．６７ ２４５．２６ ２２３．５８

相对速度

可观测度

（ｍ／ｓ）
０．１１ ０．３８ ０．３１ ０．３７５

最小相对

距离（ｋｍ）
２．３１ ６．６２ ７．３９ ３．９８

图９　轨道面内相对位置误差椭圆对比
Ｆｉｇ．９　Ｅｒｒｏｒｅｌｌｉｐｓｅｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｐｌａｎｅ

　　由以上仿真结果容易看出，通过在梯度方向
上施加机动脉冲，可以使目标航天器成功达到弱

化接近航天器对己方的可观测性的目的。同时，

接近过程中的最小相对距离和终端相对距离都处

于可接受范围。可见，在满足传统安全性的同时，

根据本文可观测度的定义及机动方法实现了从可

观测性的角度进行规避机动，具有一定的实际

意义。

５　结论

对于空间两航天器的规避机动问题，本文探

讨了一种新的可行的思路。在现有的仅测角相对

导航模型下，通过进行状态估计误差分析给出了

相对运动可观测度概念，并利用梯度优化算法对

规避机动的方向进行了优化计算。经算例验证，

在梯度方向施加规避脉冲不仅可以使两航天器间

的相对运动可观测度明显增大，即可观测性显著

降低，同时也保证了相对距离的安全。说明该方

法是可行的，对传统规避机动方法有一定的借鉴

意义。

另外，以此为基础可将传统安全指标与可观

·０２·
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测度相结合，共同对规避机动方向进行优化，寻求

效果更好的反交会规避机动方法，这是我们下一

步将开展的工作。
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