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基于瞬态相对模型的轨道机动目标运动参数估计

李元凯 , 敬忠良 , 胡士强
(上海交通大学 空天科学技术研究院 , 上海 200240)

摘　要 : 空间目标可能存在未知的机动 ,针对该类目标相对导航问题 ,提出一种基于瞬态相对模型的运动参数估计

方法.该方法依据轨道密切性思想 ,在瞬态意义下建立相对运动模型和机动辨识算法 ,然后通过密切轨道到参考轨道

的量测变换对冻结时间模型进行状态滤波 ,可为目标机动下的自主导航提供所需的相对状态与目标机动参数估值.

误差分析表明 ,所得估值偏差均有界.仿真验证了该方法在目标存在机动情况下的有效性和一般性 .
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Transient relative model based kinematical parameter estimation for
orbital maneuvering target
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Abstract : Unknown maneuver is possibly existed for space target . For solving the problem of relative navigation of

that type of target , a kinematic parameter estimation method based on transient relative model is p roposed. According

to osculation property of orbit , relative motion model and identification algorithm of target maneuver are built in

t ransient sense. Then state estimation on frozen2time model is given through measurement t ransformation from

osculating to referenced orbit . This method can simultaneously estimate the values of relative state and target

maneuver required by autonomous navigation for maneuvering target . Error analysis shows that the estimation error is

bounded. Simulation illust rates it s effectiveness and generality under the situation of target maneuver existed.
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1　引　　言
空间操作的任务需求不断促进空间相对运动的

研究.自 Clohessy和 Wilt shire[1 ]建立奠基性的近距

离圆轨道方程以来 ,为提高模型精度和通用性 ,从圆

轨道到椭圆轨道描述[226 ] ,从引力一阶近似到高阶近

似[7 ,8 ] ,从无摄运动到自然摄动力影响[9 ] ,如地球扁

率[10 ,11 ]、太阳光压[12 ]、大气阻力[13 ]等 ,人们已对确

知轨道相对模型进行了大量研究.近年来该类模型

常被应用于两星交会或绕飞跟踪任务中 ,并结合滤

波算法通过视线量测估计相对状态 ,为辅星自主提

供相对导航信息[ 14 ] .

然而由于种种原因 ,目标航天器存在发生未知

的机动或大幅扰动的可能性 ,追踪航天器则需对此

施加相应机动以进行相对状态的及时修正 ,故而两

星可能运行于事先不确知的非开普勒轨道.在该情

况下 ,如何建立有效模型并准确估计导航所需的运

动参数 ,目前还少有研究.然而 ,该问题对于后续的

追踪星在合适的时机实施合适的机动决策 ,从而以

较小代价延长自主跟踪时段而言 ,具有重要意义.

与以往的轨道确知情况相比 ,目标存在未知机

动将带来两点影响 :一是参考轨道的选取.由于两星

机动均事先未知 ,其轨道亦不确知 ,无法简单依照主

辅星建立坐标系统.二是相对模型受控项可能非零 ,

且为未知运动参量.

为此 ,本文以轨道密切性为依据 ,提出一种适用

于变轨目标机动跟踪的更具一般性的导航方法 ,能

同时有效获取相对状态与目标机动估值 ,为追踪星

的后续控制决策提供了必要前提.
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2　问题描述
在编队保持或交会的末段 ,两星接近 ,相对位置

满足量测与跟踪要求.目标星随时可能进行不确知

的机动 ,追踪星应自主产生必要的控制 ,以保证两星

始终处于既定需求下的近距离飞行状态.在该任务

背景下 ,对两星相对状态与目标机动进行有效估计

以获取相对导航信息 ,这是必要前提.

然而与以往不同 ,目标的未知机动和追踪星的

控制机动可能同时存在 ,这将对建立相对模型和参

考坐标系统产生直接影响.即使在不考虑自然力摄

动的情况下 ,目标的未知机动也会使其运行于非开

普勒轨道 ,对于追踪星而言其运行轨道不确知.与此

同时 ,追踪星要对目标机动及时作出反应 ,从而也将

处于受其影响的非开普勒轨道上.因此 ,两星运行轨

道和本体坐标系均难以作为参考轨道和参考坐标

系.

考虑到追踪星的实时状态可由本体的惯性导航

装置提供 ,并假设追踪星初始运行轨道已知 ,选取追

踪星初始轨道及其在该轨道上的当地坐标系作为参

考轨道和参考坐标系 ,记为 L VL H0 ,并记追踪星密

切轨道当地坐标系为 L VL H1 .坐标系如图 1所示.

于是 ,相对运动方程在 L VL H0下得以建立 ,在不考

虑自然力摄动下 ,具有仿射非线性的一般形式 ,即

ÛX ( t) = f ( X ( t) ,σ0C ,σ0T ) + B (U T ( t) - U C ( t) ) ,

Y ( t) = h( Z0 ( t) ) = CX ( t) +ξ0 ( t) .

其中 :状态变量 X ( t) 为相对位置和速度构成的向

量 ,U T ( t) 和 U C ( t) 分别为目标星和追踪星机动 ,σ0C

和σ0
T 分别为两星初始轨道参数 , Z0 ( t) 表示相对量

测 Z( t) 在 L VL H0中的投影 , Y ( t) 为该投影的笛卡

尔坐标 ,ξ0 ( t) 为量测噪声在L VL H0中的投影坐标.

图 1　相对运动坐标系

通过近距离假设和非线性引力项近似 ,得到椭

圆参考轨道的时变线性方程

ÛX ( t) = A (σ0C ( t) ) X ( t) + B (U T ( t) - U C ( t) ) ,

Y ( t) = h( Z0 ( t) ) = CX ( t) +ξ0 ( t) ,

(1)

A (σ0C ( t) ) =
O3×3 I3×3

A 21 A 22

,

B =
O3×3

I3×3
, C = [ I3×3 　O3×3 ] ,

A 21 =

ω( t) 2 + 2μ/ rC ( t) 3 Ûω( t) 0

- Ûω( t) ω( t) 2 - μ/ rC ( t) 3 0

0 0 - μ/ rC ( t) 3

,

A 22 =

0 2ω( t) 0

- 2ω( t) 0 0

0 0 0

,

Z ( t) =

ρ

α

β

, Z0 ( t) =

ρ0

α0

β0
,

h( Z0 ( t) ) =

[ρ0 cosα0 cosβ0 　ρ0 cosα0 sinβ0 　ρ0 sinα0 ]T .

其中 :μ为地心引力常数 ;ω, Ûω和 r C 分别为 t 时刻追

踪星对应于参考轨道的角速度、角加速度和地心距 ;

ρ,α和β分别为相对距离、方位角和高低角分量.

3　基于瞬态模型的运动参数估计方法
3 . 1　瞬态相对运动模型

Lagrange密切轨道条件表明 ,受摄卫星在任意

当前时刻处于当前瞬时轨道上 ,相邻时刻的瞬时轨

道在当前时刻与当前轨道相切 ,切点处位置与速度

矢量在相邻时刻瞬时轨道上保持不变 ,实际运行轨

道即为各密切轨道切点的包络.由此可认为 ,对于运

行于非开普勒轨道上的两星 ,在任意瞬时时刻各自

运行在开普勒密切轨道上 ,并且在无穷小的时间段

内处于自由飞行状态.于是受控模型 (1) 在瞬时 t时

刻等价于无控模型

ÛX ( t) = A (σ0C ( t) ) X ( t) ,

Y ( t) = h( Z0 ( t) ) = CX ( t) +ξ0 ( t) .
(2)

上式反映了非开普勒轨道瞬时相对运动规律.

3 . 2　变量空间的坐标匹配

注意到式 (2) 在各时刻的参考坐标系始终为

L VL H0 ,因此其外部输入输出空间与内部状态空间

均以L VL H0为基准.在L VL H1坐标系下的相对量

测 Z( t) 需变换到 L VL H0坐标系上 ,形成参考量测

Z0 ( t) ;噪声ξ( t) 也需转换为参考量测噪声ξ0 ( t) ,以

实现模型量测输入空间的坐标匹配.

3 . 3　相对状态滤波

将瞬态模型 (2) 表示为状态转移矩阵形式

X ( t2 ) =Φ( t2 , t1 ) X ( t1 ) ,

Y ( t2 ) = h( Z0 ( t2 ) ) = CX ( t2 ) +ξ0 ( t2 ) .
(3)

其中 : t2 = t1 +δ,δ∈[0 ,Δt ] ,Δt为量测采样周期.
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一旦确立状态转移函数Φ( t2 , t1 ) ,相对状态便可利

用量测输入由多种递推滤波算法得出.

状态转移函数有多种较为精确的解析解[6 ,8 ] ,

但其形式复杂 ,更适于离线统计运算.精度的代价往

往是实时性的牺牲.对于追踪星决策机动的实时性

需求而言 ,降低运算强度以增强可靠性更为必要.

考虑到式 (2) 为慢时变参数模型 ,利用冻结时

间法在各采样周期Δt内固化模型参数 .令 t1 = kΔt ,

取第 k个采样间隔系统矩阵为 A (σ0C ( k) ) ,有

ÛX ( k) = A (σ0C ( k) ) X ( k) ,

Y ( k) = h( Z0 ( k) ) = CX ( k) +ξ0 ( k) .
(4)

于是

Φ( t2 , t1 ) =Φ(Δt) = exp{ A (σ0C ( k) )Δt} . (5)

得到以参考轨道根数为离散时变参数的状态转移近

似矩阵.虽然时间冻结引起的误差会对精度造成一

定影响 ,但其运算简洁直观 ,对于追踪星的实时决策

是有积极意义的.

3 . 4　机动参数辨识

无控模型 (2) 描述的是两星在瞬时时刻的相对

运动 ,基于该模型的相对状态估值并不能反映运动

的长期规律. 然而 ,描述长期运动规律的受控模型

(1) 存在目标机动的未知参量 ,故有必要对其辨识.

相邻采样时刻的相对状态变量关系如图 2 所

示.有

ΔX T ( t) = X ( t+ | t+ ) - X ( t+ | t) +ΔX C ( t) .

(6a)

其中 :ΔX表示Δt内状态变量的变化量 , X ( t+ | t+ )

为 t +Δt时刻的滤波估值 , X ( t+ | t) 为 t时刻滤波估

值在该时刻密切轨道上对 t +Δt时刻的预报.

图 2　目标未知机动的相对运动变量关系

在连续采样意义下Δt →0 ,上式取极限则有

U T ( t) = lim
Δt→0[
ΔX T ( t)
Δt ]V

=

[ ÛX ( t | t) - A (σC) X ( t | t) ]V + U C ( t) , (6b)

其中[·]V 表示六维矩阵或列向量的下 3行分量.该

式说明 ,式 (6a) 与 (1) 在小采样间隔下等价.

4　算法流程
4 . 1　初值假设与变量定义

对初始条件进行下列假设 :1) 追踪星初始时刻

无控飞行下的初始惯性状态 X ECI
C ( t0 ) 或轨道参数已

知 ;2) 初始时刻两星相对状态 X̂ ( t0 | t0 ) 已知 ,若未

知 ,则起始阶段存在动态趋稳的过渡过程 ,并不影响

长期结果 ;3) 初始时刻相对状态的误差方差 P( t0 )

给定 ;4) 量测噪声为零均值高斯白噪声 ,即 Eξ( t) =

0 , var ξ( t) = R , 且与相对状态不相关 , 即

E[ξ( t) X T ( t) ] = 0 .

在各量测采样时刻 ,相对量测 Z( t) 、追踪星自

主惯性导航状态 X ECI
C ( t) 和追踪星控制矢量 U C ( t)

为实时输入变量 ,L VL H0下的相对状态 X̂ ( t | t) 和

目标机动矢量 Û T ( t) 估值为实时输出结果.

4 . 2　算法步骤与结构框图

1) 由 X ECI
C ( t0 ) 确定初始轨道的轨道参数 ,并依

据下式递推任意 t 时刻的参考轨道惯性空间状态

X 0ECI
C ( t) 和系统矩阵 A (σ0C ( t) ) :

a = ( 2
rC ( t0 )

-
v2

C ( t0 )
μ )

- 1
,

e = [ ( rC ( t0 ) vC ( t0 )

μa
)

2
+ (1 -

rC ( t0 )
a )

2

]
1/ 2

,

Ee ( t0 ) = tan - 1 ( rC ( t0 ) vC ( t0 )

μa / (1 -
rC ( t0 )

a ) ) ,

M ( t) = ( t - t0 )
μ
a3 + M ( t0 ) =

　 　 　Ee ( t) - esin Ee ( t) ,

f ( t) = 2tan - 1 ( 1 + e
1 - e

tan
Ee ( t)

2 ) ,

rC ( t) = a(1 - e2 ) / (1 + ecos f ( t) ) ,

ω( t) = μa (1 - e2 ) / rC ( t) ,

Ûω( t) = -
2μ

r3
C ( t)

(1 - e2 ) ( a2 e2 - ( a - rC ( t) ) 2 ) .

2) 根据 t 时刻 X 0 ECI
C ( t) 和自主惯性导航状态

X ECI
C ( t) 进行相对量测 Z( t) 与噪声ξ( t) 的空间匹配 ,

从 L VL H1经 ECI转换到 L VL H0 .即

Z0 ( t) = [ I ( X0 ECI
C ) ]T I ( X ECI

C ) Z( t) ,

ζ0 ( t) = [ I ( X0 ECI
C ) ]T I ( X ECI

C )ξ( t) .

其中 I ( X) 为由变量 X所确定的变换矩阵 ,且

I =

cosΩ - sinΩ 0

sinΩ cosΩ 0

0 0 1

1 0 0

0 cos i - sin i

0 sin i co s i

×

cosθ - sinθ 0

sinθ cosθ 0

0 0 1

,

Ω = tan - 1 ( - A/ B) ,
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i = tan - 1 ( A 2 + B2 / C) ,

θ= tan - 1 ( z/ sin i
x cosΩ+ y sinΩ) ,

A = yÛz - zÛy , B = zÛx - xÛz ,

C = xÛy - yÛx ,

X = [ x , y , z , Ûx , Ûy , Ûz ]T .

3) 基于 t时刻的滤波估值 X̂ ( t | t) 和相对模型

(3) 导出 t+ = t +Δt时刻的预报值

X̂ ( t+ | t) =Φ( t+ , t) X̂ ( t | t) ,

其中的状态转移矩阵取式 (5) .

4) 由式 (3) 对 t+ 时刻参考量测 Z0 ( t+ ) 进行卡

尔曼滤波 ,得到状态估值 X̂ ( t+ | t+ ) 和方差 P( t+ |

t+ ) .

5) 根据式 (6a) 辨识得到目标机动及其方差

Û T ( t) = [
X̂ ( t+ | t+ ) - X̂ ( t+ | t)
Δt ]V

+ U C ( t) , (7a)

P =
P( t+ | t+ ) +Φ( t+ , t) P( t | t)ΦT ( t+ , t)

Δt2 , (7b)

var Û T ( t) = diag[ P44 　P55 　P66 ]. (7c)

6) t = t +Δt ,返回 2) .

整个流程结构如图 3所示.

图 3　轨道机动目标的运动参数估计算法框图

5　运动参数估计误差分析
不考虑自然力摄动 ,相对运动的一般状态方程

为

ÛX ( t) = f ( X ( t) ,σ0C ,σ0T ) +

B (U T ( t) - U C ( t) ) . (8)

有状态转移真函数 �Φ( t2 , t1 ) ,目标机动真值 �U T ( t) ,

则相对状态真值为

�X ( t2 ) = �Φ( t2 , t1 ) �X ( t1 ) +

∫
t2

t1

�Φ( t2 ,τ) B ( �U T (τ) - U C (τ) ) dτ.

5 . 1　误差结构

记瞬态模型 (2) 有精确状态转移矩阵Φ1 ( t2 ,

t1 ) ,所取冻结模型近似矩阵Φ2 ( t2 , t1 ) ,相对状态和

目标机动估值分别为 X̂ 2 ( t) 和 Û T2 ( t) ,则有估值偏

差

X
～

2 ( t) = X̂2 ( t) - �X ( t) = �X2 ( t) - �X ( t) +ζ2 ( t) ,

U
～

T2 ( t) = Û T2 ( t) - �U T ( t) . (9)

其中 : �X 2 ( t) = EX̂ 2 ( t) ,状态估计值确定性偏差和

滤波残差分别为 X
⌒

2 ( t) = �X2 ( t) - �X ( t) 和ζ2 ( t) .分
别记模型线性化与时间冻结引起的状态转移矩阵差
为 �Φ1 =Φ1 - �Φ和 �ΦF

21 =Φ2 - Φ1 ,且 �Φ2 = �Φ1 + �ΦF
21 ,

t- = t - Δt.

将式 (7a) 代入 (9) ,得到机动和状态偏差为

U
～

T2 ( t_ ) = U
～Φ

T1 ( t- , �Φ1 ) + U
～ F

T2 ( t- , �ΦF
21 ) +

　　　　U
～ξ

T2 ( t- ,ζ2 ) + U
～Δ

T ( t- ,Δt) , (10)

X
～

2 ( t) = X
～Φ

1 ( t) + X
～ U

2 ( t) + X
～ FΦ2 ( t) +

　　　　X
～ FU2 ( t) + X

～ξ
2 ( t) + X

～Δ
2 ( t) , (11)

U
～Φ

T1 ( t- , �Φ1 ) = [ - �Φ1 ( t , t- ) �X ( t- ) /Δt ]V ,

U
～ F

T2 ( t- , �ΦF
21 ) = [ - �ΦF

21 ( t , t- ) , �X ( t- ) /Δt ]V ,

U
～ξ

T2 ( t- ,ζ2 ) =

[ (ζ2 ( t) - Φ2 ( t , t- )ζ2 ( t- ) ) /Δt ]V ,

U
～Δ

T ( t- ,Δt) =

[ ( �X ( t) - �Φ( t , t- ) �X ( t- ) ) /Δt - �U T ( t- ) ]V ,

X
～Φ

1 ( t) = �Φ1 ( t , t- ) �X ( t) +

　　　　∫
t

t -

�Φ1 ( t ,τ) B ( �U T (τ) - U C (τ) ) dτ,

X
～ U

2 ( t) =∫
t

t -

Φ2 ( t ,τ) dτ·BU
Φ
T1 ( t- ) ,

X
～ FΦ2 ( t) = �ΦF

21 ( t , t- ) �X ( t) +

　　　　∫
t

t -

�ΦF
21 ( t ,τ) B ( �U T (τ) - U C (τ) ) dτ,

X
～ FU2 ( t) =∫

t

t -

Φ2 ( t ,τ) dτ·BU F
T2 ( t- ) ,

X
～ξ

2 ( t) =Φ2 ( t , t- )ξ2 ( t) +

　　　　∫
t

t -

Φ2 ( t ,τ) dτ·BU
ξ

T2 ( t- ) ,

X
～Δ

2 ( t) =∫
t

t -

Φ2 ( t+ ,τ) BU
Δ
T (τ) dτ.

上式表明 ,机动偏差 (10) 由模型线性化、时间

冻结、滤波残差和离散采样量测所产生 ,分别对应上

标为Φ, F ,ξ和Δ的各项.状态偏差 (11) 受相同因素

影响 ,区别在于 ,非线性和时间冻结除了带来直接的

系统误差 X
～Φ

1 和冻结误差 �ΦF
21 外 ,还通过受其影响的

机动参数导致间接的系统误差 X
～ U

2 和冻结误差 X
～ FU2 .

5 . 2　有界性证明

机动偏差和状态偏差均为有界.

证明 　首先证明机动偏差有界.模型线性化误

差有界 , Πt1 , t2 有 M1 ,2 > 0 .令

‖Φ1 ( t2 , t1 ) ‖≤M1 , ‖Φ2 ( t2 , t1 ) ‖≤M2 , (12)

‖�Φ1 ( t2 , t1 ) ‖≤

sup ‖Φ1 ( t2 , t1 ) - �Φ( t2 , t1 ) ‖ = M
Φ

,
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‖�ΦF
21 ( t2 , t1 ) ‖≤

sup ‖Φ2 ( t2 , t1 ) - Φ1 ( t2 , t1 ) ‖ = M F . (13)

考虑到对任意六维矩阵或向量 S 有

　　　　‖[ S ]V ‖ = ‖[ S ]V [ S ]T
V ‖≤

　　　　 |λmax | 2 = ‖S ‖

成立 ,其中 |λmax | 为 S的谱半径.结合式 (10) 可得

‖U
～Φ

T1 ( t- , �Φ1 ) ‖≤

‖[ �Φ1 ( t , t- ) ]V ‖‖[ �X ( t- ) ]V ‖/Δt ≤

M
Φ‖�X ( t- ) ‖/Δt , (14)

‖U
～ F

T2 ( t- , �ΦF
21 ) ‖≤M F ‖�X ( t - ) ‖/Δt. (15)

故模型误差项和冻结误差项有界.

滤波算法的噪声残差ζ2 ( t) 能量有限且渐趋收

敛 ,故 ϖε2 > 0使得 t足够大时有 ‖ζ2 ( t) ‖≤ε2 ,则

　　　‖U
～ξ

T2 ( t- ,ζ2 ) ‖≤

　　　( ‖ζ2 ( t) ‖+ M2 ‖ζ2 ( t- ) ‖) /Δt ≤

　　　(1 + M2 )ε2 /Δt. (16)

故噪声误差项有界收敛.

采样误差项仅受采样周期Δt的影响 ,由式 (6b)

可知该项在连续量测下为零 ,离散采样量测下有界.

综上 ,机动偏差有界且部分项收敛.

状态偏差证明与之类似. ϖλΦ ∈[ t- , t ]使得

∫
t

t -

�Φ1 ( t ,τ) B ( �U T (τ) - U C (τ) ) dτ=

�Φ1 ( t ,λΦ) B ( �U T (λΦ) - U C (λΦ) )Δt

成立.对于直接系统误差 X
～Φ

1 不难得到

‖X
～Φ

1 ( t) ‖≤

M
Φ ( ‖�X ( t) ‖+ ‖�U T (λΦ) - U C (λΦ) ‖) , (17)

显然该项有界.实际上在目标机动确知时 ,其为唯一

误差项 , 常取与式 (13) 相关的函数作为误差指

标[15 ] ,以此对模型偏差程度作出评价.

考虑 X
～ U

2 为 �Φ2 的泛函 , ϖλ2 ∈[ t- , t ]使

∫
t

t -

Φ2 ( t ,τ) dτ=Φ2 ( t ,λ2 ) .

结合式 (14) 有

‖X
～ U

2 ( t) ‖ = ‖X
～

U
2 ( t) [ X

～
U
2 ( t) ]T ‖≤

M2 M
Φ‖�X ( t- ) ‖, (18)

该项有界.同理得到

　‖X
～ FΦ

2 ( t) ‖≤

　M F ( ‖�X ( t) ‖+ ‖�U T (λF) - U C (λF) ‖) , (19)

　‖X
～ FU2 ( t) ‖≤M2 M F ‖�X ( t- ) ‖, (20)

其中λF ∈[ t - , t ]存在.对于慢变参数系统 , M F为小

量 ,因此冻结误差项均有界且为小量.

对于噪声误差项 X
～ξ

2 ,有

‖X
～ξ

2 ( t) ‖≤M2 (2 + M2 )ε2 (21)

有界收敛.于是状态偏差有界且部分项收敛. □

5 . 3　小 结

上述分析可得出几点结论 :1) 状态与机动估值

总误差有界 ,由模型线性化、时间冻结、滤波算法降

噪性能及离散采样共同影响而引起.其中 :系统误差

和冻结误差有界 ,噪声残差有界收敛 ,采样误差固有

不可控. 2) 系统误差是稳态误差的主要成分.其中 :

X
～Φ

1 的积分项可控 ,由相对机动决定 ,对追踪星施加

控制以逼近目标机动矢量可使其削弱 ;其他各项则

需通过降低模型线性化误差 M
Φ来改善. 3) 滤波残

差可由提升滤波算法的鲁棒性和降噪性能分别加以

抑制. 4) 冻结误差为可容忍的小量 ,是式 (5) 拥有较

小运算量的代价.

6　仿真实例
两星初始时刻轨道参数如表 1所示.相对位置

标准差1 m ,相对速度标准差0. 1 m/ s ,量测噪声的距

离标准差 1 m ,角度标准差 0. 001 rad.假定目标星于

第 300 s起 ,在径向和纵向上存在 0. 5 m/ s2的连续机

动 ,持续时间 5 min.仿真时间 1 000 s.

表 1　初始轨道参数

Ω/ (°) i/ (°) a/ km e u f / (°)

目标星 45 28 . 5 6 688 . 137 0 0 315 . 5

追踪星 45 28 . 5 6 678 . 137 0 0 315

6. 1　目标星机动飞行 ,追踪星自由飞行

相对位置、相对速度以及目标机动的估值误差

如图 4所示.可以看出 ,追踪星与轨道机动目标的相

对运动参数得到有效估计 ,并且估计偏差有界.

如图 4所示 ,在目标非机动段 ,随时间推移产生

微弱偏差 ,这是由于追踪星仍自由飞行 ,相对距离增

大 ,近距离假设条件弱化 , �Φ1 增加 ,致使系统误差

X
～Φ

1 和 X
～ U

1 进一步放大.这时可采取非线性误差较低

的更为精确的相对模型来削弱.

在目标机动段 ,偏差较为明显.一方面是因为目

标机动干扰使得滤波误差 X
～ζ

2产生额外偏移 ,偏移程

度取决于滤波算法固有的抗扰能力.另一方面还受

相对机动的影响 ,使 X
～Φ

1 和 X
～ FΦ

2 具有非零积分项所

致.若追踪星在目标机动过程中能及时产生相应的

机动策略进行受控跟踪 ,则偏差即可得到显著抑制.

6 . 2　目标星机动飞行 ,追踪星受控飞行

追踪星受控飞行的机动矢量给定 ,为第 300 s起

径向和纵向 0 . 5 m/ s2 的连续机动 ,持续时间 5 min.

图 5为相对状态与目标机动的估计误差.与追

踪星自由飞行情况相比 ,引入控制矢量后跟踪误差

得以显著降低.这是由于追踪星控制矢量越接近目

标机动矢量 ,相对机动越小. 这不仅减小了 X
～Φ

1 和

X
～ FΦ

2 的积分项 ,还使相对状态的受控波动得到缓和 ,
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图 4　追踪星自由飞行下的运动参数估计误差

削弱了滤波过程中的扰动程度 ,从而降低了相对状

态与目标机动的估计偏差.该特性对于目标机动下

设计追踪星机动跟踪规律提出了必然要求.

7　结 　　论
本文针对目标轨道不确定机动情况的相对导航

问题提出了一种运动参数估计方法.该方法以轨道

密切性为依据建立瞬态模型和机动算法 ,可对相对

位置、相对速度及目标机动作出有效估计.误差分析

表明 ,参量估值存在由系统误差、滤波残差和采样误

差组成的有界偏差.提高相对模型精度可减小系统

误差 ,提升状态滤波算法的鲁棒性可削弱扰动下的

滤波误差 ,而对追踪星进行适当控制则可同时对两

者进行有效抑制.另外 ,基于冻结时间的状态转移近

似矩阵还附加了可忽略的冻结误差 ,但其运算简洁 ,

在高实时性场合比精确矩阵更为可取.

图 5　追踪星受控飞行下的运动参数估计误差

值得注意的是 ,瞬态模型以追踪星初始轨道为

参考 ,在运动参数估计前预处理 ,对输入空间进行坐

标匹配 ,并未涉及两星实际运行轨道 ,因此该方法具

有一般性 ,对任意一方自由或机动飞行的相对运动

参数估计问题均适用.特别是在末段交会或编队保

持等需要追踪星及时决策机动的场合下 ,该方法所

获得的相对状态和目标机动估值为设计追踪星控制

规律提供了先决条件 ,这对实现变轨目标的长期近

距离机动跟踪 ,在目标轨道多变的环境下有效完成

监测任务起到重要作用.
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