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摘要:本文提出了一种新的航天器最优交会制导方法. 该方法能够快速精确求解包含J2项与大气阻力项摄动的

椭圆轨道交会问题,并充分考虑非合作目标存在的导航误差,保证交会精度的同时实现所需速度增量最优. 首先,
本文采用了一种新的状态转移矩阵求解方法,能够对考虑J2项和大气阻力项摄动的任意偏心率下的相对运动进行

描述,得到考虑摄动与偏心率信息的状态约束. 其次,建立了导航误差模型,得到描述导航误差的状态约束,并分析
其对交会精度与所需速度增量的影响,设计包含加权矩阵的性能指标实现在存在导航误差情况下所需速度增量最
优. 然后,通过引入松弛变量,将最优交会问题转化为标准二阶锥规划问题进行求解. 再者,为了进一步提高相对距
离较大的交会任务精度,构建了闭环制导框架. 最后,本文通过仿真,验证了设计方法在考虑J2项与阻力项摄动情

况下的有效性,针对椭圆轨道交会问题的精确性以及考虑导航误差情况下所需速度增量的最优性.
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Abstract: This paper presents a new method to design the rendezvous trajectory with perturbations and navigation
errors. Firstly, a new state transition matrices calculation method is used to model the relative motion of two spacecraft
in arbitrarily eccentric orbits perturbed by J2, differential drag and the differential mass to area ratio. The state transition
matrices are derived by first performing a Taylor expansion on the equations of relative motion and subsequently integrating
resulting linear differential equations. Secondly, the navigation errors are taken into consideration and a weighting vector
is chosen to generate a new objective function to minimize the propellant consumption with the navigation errors. Thirdly,
the rendezvous trajectory problem are cast as second order cone programming problem. Finally, a series of simulations are
carried out to verify the effectiveness of the new state transition matrices calculation method in eccentric orbits, with the
J2, differential drag and the differential mass to area ratio for relative motion, and to prove that the new objective function
can be better in propellant use.
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1 引引引言言言(Introduction)
21世纪以来,随着航天技术的发展,空间技术逐渐

从最初的进入太空、探索太空转向利用太空、空间操

作.空间交会作为航天器完成空间操作任务的基础,

是指两个或者两个以上的航天器在空间轨道上按预

定位置和时间相会的技术. 半个世纪以来,人类以交
会技术为基础完成了空间站建造、载人登月和深空探

测等复杂航天活动.文献[1]总结了最近30年航天器交
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会问题以及所遇到的技术挑战,介绍了多项航天器任
务中的交会与接近操作,以及如何使用航天器交会与
接近技术来完成空间任务,涵盖了Mercury, Gemini,
Apollo, Skylab以及Apollo/Soyuz等. 文献[2–4]对轨道
交会的工程、任务以及技术的背景与发展过程进行了

全面的介绍,并对轨道交会的标准形成进行了综述.

近年来,考虑不确定因素的空间非合作目标交会
成为研究重点[5–8]. 空间非合作目标泛指不能提供有
效合作信息的目标航天器,包括失效或故障航天器、
以及空间碎片等. 与此类航天器进行交会较为困难,
交会过程中存在很多不确定因素,其中导航误差影响
最大,是区分于合作目标交会的重要方面. 文献[8]提
出了一种基于线性协方差理论的轨迹控制与导航方

法. 该方法能够对交会过程中的环境、传感器、执行
机构等存在的不确定因素进行建模,并快速求解轨迹
偏差,确定所需控制指令.

空间交会问题往往被描述为固定时间燃料最优的

最优控制问题,其约束条件包括终端约束、禁飞区约
束、接近走廊约束、最大脉冲约束等,这种强约束的最
优控制问题给优化方法带来很多挑战.为了实现在线
求解最优轨迹与闭环制导,算法的计算效率与稳定性
尤为重要.二阶锥规划方法,作为凸优化的一个分支,
备受学者们的关注[9–12]. 文献[9]提出了一种基于二阶
锥规划求解非凸最优控制问题的方法. 本文采用连续
线性化将最优控制问题中的非凸约束转化为凸约束,
并验证解的收敛性,然后,将最优控制问题转化为二
阶锥规划进行求解. 文献[10]提出来一种基于二阶锥
规划的自主交会方法. 该方法首先通过无损松弛,将
相对运动的最优控制问题转化为了一系列的二阶锥

规划问题,然后求解得到标称轨迹,再将J2摄动项与

阻力项引入到微分方程之中通过对标称轨迹进行迭

代优化,得到考虑摄动的最优轨迹. 但是由于需要迭
代计算,使得计算时间较长.

现有的近程交会任务分析与制导多基于Clohessy-
Wiltshire(CW)方程[13–15]. CW方程以简洁的方式描述
了目标航天器与追踪航天器之间的相对运动,从而使
得大量的优化方法应用于任务分析与轨迹设计成为

可能.然而该方程基于追踪航天器与目标航天器相对
距离远小于目标航天器地心距、目标航天器轨道近圆

和二体3个假设,基于CW方程的交会轨迹设计对气动
阻力项与J2项进行了简化. 而对于未来的空间交会任
务,目标航天器轨道多为椭圆轨道,如空间在轨服
务、小行星取样返回等,若继续采用CW方程求解此类
椭圆轨道交会问题,将导致较大误差,难以满足工程
任务的精度要求,且部分任务在低地球轨道进行,任
务时间长,此时由大气引起的阻力以及地球不规则球
体带来引力二阶项J2的影响不能忽略.因此很多专家

学者针对椭圆交会问题开展了研究.文献[16]提出了
一种适用于任意偏心率椭圆轨道的状态转移矩阵的

求解方法,但所得到的状态转移矩阵形式复杂,难以
应用. 文献[17]设计了一种以时间为自变量的状态转
移矩阵,其精度随着目标航天器轨道偏心率的增大而
降低,仍无法解决椭圆轨道交会问题.文献[18]提出了
几何法,该方法能够获得包含偏心率与J2项摄动的状

态转移矩阵,但是由于形式复杂难以应用于工程问题.
文献[19]提出了一种新的状态矩阵用来描述自由轨道
下考虑J2与阻力摄动影响的航天器相对运动,该方法
对泰勒展开线性化后的方程求解得到状态转移矩阵,
求解过程复杂.
本文对考虑导航误差情况下的摄动椭圆轨道非合

作目标交会制导开展研究工作.首先,针对J2项、大气

阻力项摄动以及目标航天器轨道偏心率影响,提出一
种新的状态转移矩阵求解方法,建立状态约束. 其次,
针对非合作目标状态信息存在不确定性的问题,建立
导航误差模型,分析其对交会精度与所需速度增量的
影响,得到导航误差状态约束;设计包含加权矩阵的
性能指标,实现在存在导航误差的情况下所需速度增
量最优. 然后,将最优交会问题,通过凸化的方式转化
为标准二阶锥规划问题并进行求解. 最后,本文进行
案例仿真,验证设计方法针对考虑导航误差的摄动椭
圆轨道交会问题的有效性和优越性.

2 考考考虑虑虑摄摄摄动动动与与与偏偏偏心心心率率率的的的系系系统统统模模模型型型建建建立立立(Rela-
tive motion dynamics with perturbation and
eccentricity)
在惯性坐标系中,追踪航天器和目标航天器轨道

动力学方程为[20]

ṙc = vc, (1)

r̈c = − µ

∥rc∥3
rc + fc +

Fc

mc

, (2)

ṙt = vt, (3)

r̈t = − µ

∥rt∥3
rt + ft, (4)

其中: 下标c表示追踪航天器,下标t表示目标航天器,
fc和ft分别表示作用于航天器上的除了推进力与中

心引力以外的其他全部力带来的加速度, Fc为追踪航

天器上的控制力. 本文考虑的摄动主要包括J2项摄动

与阻力项摄动,于是fc和ft可以表示为
[20]

ft = aJ2
(rt)−

1

2
ρCd

At

mt

v2
t =

− µJ2Re

2 ∥rt∥5
[6 (rt · n̂) n̂+ 3rt − 15 (rt · n̂)2 rt]−

1

2
ρ (rt)Cd

At

mt

∥vt∥vt, (5)
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fc = aJ2
(rc)−

1

2
ρCd

Ac

mc

v2
c =

− µJ2Re

2 ∥rc∥5
[6 (rc · n̂) n̂+ 3rc − 15 (rc · n̂)2 rc]−

1

2
ρ (rc)Cd

Ac

mc

∥vc∥vc, (6)

其中: µ为地球引力参数, Re为地球平均半径, n̂为惯
性系单位坐标向量, At和Ac为参考面积, mc和mt为

航天器质量, ρ为大气密度, Cd为阻力系数.

将式(2)和式(4)联立,可以得到相对运动动力学方
程在惯性坐标系中的表达式

r̈ = r̈c − r̈t =

−(
µ

r3c
rc −

µ

r3t
rt) + fc − ft +

Fc

mc

, (7)

其中r为相对位置矢量,定义为rc − rt. 将上述方程转
换到目标航天器轨道坐标系之中,可得到

r̈=−ω̇t × ρ− 2ωt × ṙ − ωt × (ωt × r) +

µ

r3t
[rt − (

rt
rc
)3rc] + ∆fd +

Fc

mc

, (8)

其中: ωt为目标航天器的轨道角速度, ∆fd = fc −
ft为相对摄动加速度.将矢量方程转换为标量形式

ẍ = θ̇2x+ θ̈y + 2θ̇ẏ +
µ

r2t
− µ (rt + x)

r3c
+ fx,

(9)

ÿ = −θ̈x+ θ̇2y − 2θ̇ẋ− µy

r3c
+ fy, (10)

z̈ =
µz

r3c
+ fz, (11)

其中: fx, fy, fz表示轨道坐标系中除中心引力加速度
外的合加速度, θ为真近点角.

在推导考虑摄动与偏心率的状态转移矩阵与状态

约束时,为简化推导,将轨道动力学方程(1)–(4)表示
为

ẋI
c = fc

(
xI

c

)
+BuI, (12)

ẋI
t = ft

(
xI

t

)
, (13)

其中上标I表示惯性系, uI =
Fc

mc

. 将方程(12)与(13)

联立,可以得到惯性系下的相对运动方程

ẋI
c − ẋI

t = fc

(
xI

c

)
− ft

(
xI

t

)
+BuI (14)

并定义

xI = xI
c − xI

t, (15)

于是

ẋI = fc

(
xI

c

)
− ft

(
xI

t

)
+BuI. (16)

假设追踪航天器与目标航天器状态较为接近,将
上述惯性坐标系下的相对运动方程在目标航天器参

考轨迹下进行线性化,可以得到

ẋI = Ftx
I +BuI, (17)

其中Ft =
∂ft

∂xI
t

|x̄t
.

式(17)为在目标参考轨迹下线性化得到的相对运
动方程. 此线性化基于两航天器状态较为接近,但是
由于阻力摄动项的引入,使得航天器状态不仅包括位
置、速度参数,同样包括了面质比参数. 而不同的目标
航天器(包括卫星、空间站、空间碎片等),往往与追踪
航天器的面质比不同,因此在线性化时不能够将两者
默认相同进行忽略.为了得到精确的线性化模型,相
对运动在对位置、速度变量线性化的同时,也需要

对面质比进行线性化. 定义扩展状态为X = [x δ
A

m
],

其中δ
A

m
= (

A

m
)c − (

A

m
)t,于是相对运动的扩展方程

可以表示为

ẊI = FAX
I +BuI, (18)

其中FA =
∂ft

∂XI
t

|X̄t
.

对线性化后的扩展相对运动状态方程式(18)求解
可以得到

XI (t) =ΦI (t, t0)X
I (t0) +w t

t0
ΦI (t, τ)B (τ)uI (τ) dτ, (19)

其中

ΦI (t, t0) =
w t

t0
Φ̇I (t, τ) dτ. (20)

式(19)中的uI为惯性坐标系下的控制指令. 而在
求解最优轨迹时,控制指令在目标航天器轨道坐标系
下为常值,在惯性坐标系下为时间的函数,故无法直
接对式(19)积分得到输入矩阵. 于是,将惯性系下的控
制指令转换到轨道坐标系,并对式(19)进行离散化,可
以得到

XI
i+1 =ΦI (ti+1, ti)X

I
i +w i+1

i
ΦI (ti+1, τ)Bt (τ) dτui, (21)

其中Bt(τ) = B(τ)TLV LH→I(τ). TLV LH→I是由目标

航天器轨道坐标系到惯性坐标系的转换矩阵, u是轨
道坐标系的控制指令.

定义

Bd (ti+1, ti) =
w i+1

i
ΦI (ti+1, τ)Bt (τ) dτ,

于是式(21)可表达为

XI
i+1 = ΦI (ti+1, ti)X

I
i +Bd (ti+1, ti)ui, (22)

其中:
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Ḃd(t, ti) =

F (x̄t(t),
Ā

m t
)Bd (t, ti) +BTLV LH→I (t) ,

(23)

Φ̇I(t, ti) = F (x̄t (t) ,
Ā

m t
)ΦI (t, ti) , (24)

Φ (ti, ti) = I, (25)

Bd (ti, ti) = 0. (26)

将方程(22)从惯性系转换到目标航天器轨道坐标
系下,可以得到

Xi+1 =

Φ (ti+1, ti)Xi +Λ (ti+1)Bd (ti+1, ti)ui, (27)

其中Φ(ti+1, ti) = Λ(ti+1)Φ
I(ti+1, ti)Λ

−1(ti)为包含

摄动与偏心率信息的目标航天器轨道坐标系下状态

转移矩阵,式中:

Λ (ti) = TI→LV LH (ti) 03×3 03×1

−TI→LV LHΩ⊗ (ti) TI→LV LH (ti) 03×1

01×3 01×3 I

 ,

Ω⊗ =

 0 −ω3 ω2

ω3 0 −ω1

−ω2 ω1 0

 .

方程式(27)即为所建立的描述摄动椭圆轨道交会的相
对运动方程,作为最优交会制导问题中的状态约束.

3 制制制导导导律律律设设设计计计(Guidance law design)
在与非合作目标的交会过程中,目标航天器不提

供自身状态信息,而是由追踪航天器星上敏感器测量
获得,此种方式获取的导航信息存在着误差,影响着
交会精度.在闭环制导与轨迹跟踪的过程中,需要更
多机动来消除导航误差对交会精度的影响,导致所需
速度增量的增加. 本节对导航误差进行建模与处理,
在保证交会精度的同时,使得所需速度增量最优.

首先建立包含导航误差的模型. 导航状态量由n̂

维向量构成

x̂Nav = (x̂, p̂) , (28)

x̂Nav包括了6个相对状态x̂和4个导航误差参数p̂,其
中p̂ = (fr, br,fv, bv),为误差比例因子与误差偏量.

于是目标航天器的导航信息可以表示为

r̂ = (In̂r×n̂r
+ fr) r + br, (29)

v̂ = (In̂v×n̂v
+ fv)v + bv, (30)

˙̂pi = − p̂i
τi

+ ωpi
, i = 1, 2, 3, · · · , n. (31)

其中: r为相对位置, v为相对速度, p̂i为一阶马可夫过
程, τi为时间常数, ωpi

为白噪声,满足

E[ωpi
(t)ωpi

(t′)] = σ2
piδ(t− t′), i = 1, 2, 3, · · · , n.

(32)
合并式(29)–(30),并写成离散化形式

X̂i = (In̂x×n̂x
+ f)Xi + b. (33)

式(33)即为最优交会问题的导航误差的状态约束.

由式(33)可以看出,由于误差比例因子的存在,导
航误差的大小与追踪航天器和目标航天器相对状态

成正比,当追踪航天器与目标航天器相对距离与相对
速度较大时,导航误差显著,所以在航天器交会的初
始阶段设计与执行的机动并不能够实现高精度的交

会. 并且在闭环制导过程中,为了弥补导航误差带来
的轨迹偏差,需要更大的速度增量.

传统的最优性能指标表示为

min
N∑
i=1

∥ui∥2 dt, (34)

其中: N为离散化后的脉冲次数, dt为每次脉冲时长.

为了减小在导航误差较大时的脉冲,在性能指标
中引入权重向量kw,于是性能指标转化为

min
N∑
i=1

kwi
∥ui∥2 dt, (35)

其中kw = [kw1
kw2

· · · kwN
]且kwi

之间满足关系式

kw1
> kw2

> · · · > kwN
> 0. (36)

本文中采用的权重向量采用如下形式:

kwi
= 1 +

tr (σfi
)

k
, (37)

σfi
= Φ (tf , ti)PiΦ (tf , ti)

T
, (38)

其中Pi为ti时刻的导航误差协方差.

式(35)(37)构成了考虑非合作目标导航误差的最
优交会问题的性能指标.在近些年航天制导与轨迹优
化的研究中,凸优化备受关注. 二阶锥规划作为凸优
化的一个典型方法,得到了专家学者的重视.二阶锥
规划要求目标函数为线性函数,约束为线性约束或二
阶锥约束. 二阶锥规划问题,可以通过原始对偶内点
法进行高效可靠的求解. 当可行解存在时,可以保证
在一定步数的迭代中找到满足精度要求的解,且不需
要初始猜测值.

二阶锥规划问题的标准形式为

min fTx, (39)

s.t. Fx = g, (40)

∥Aix+ bi∥2 6 cTx+ di, i = 1, · · · ,m,

(41)

其中: x ∈ Rn为优化变量, g ∈ Rp, Ai ∈ Rni×n, F ∈
Rp×n.

采用二阶锥规划求解最优交会问题,需要将其转
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化为二阶锥规划的标准形式. 通过前文的工作,最优
交会问题可以描述为

P1 : min
N∑
i=1

kwi
∥ui∥2 dt, (42)

s.t. 0 6 ∥ui∥2 6 umax, (43)

kwi
= 1 +

tr (σfi
)

k
, (44)

Xi+1 =

Λ (ti+1)Φ (ti+1, ti)Λ
−1 (ti) X̂i +

Λ (ti+1)Bd (ti+1, ti)ui, (45)

X̂i = (In̂x×n̂x
+ f)Xi + b, (46)

X1 =

 x1

δ
A

m

 , (47)

XN+1 =

xN+1

δ
A

m

 . (48)

因为P1中的燃料最优目标函数是非线性形式,不
满足标准二阶锥规划形式,需要对目标函数进行处理.

引入松弛变量ηi(i = 1, 2, · · · , N)满足∥ui∥ 6 ηi
关系,然后交会问题可以松弛为标准二阶锥规划形式

P2 : min
N∑
i=1

kwi
ηidt, (49)

s.t. ∥ui∥ 6 ηi, (50)

0 6 ηi 6 umax, (51)

式(44)− (48). (52)

此时将前文所建立的考虑导航误差的椭圆摄动轨道

交会轨迹最优化问题转化为了标准二阶锥规划问题.
通过内点法可以进行有效求解[11]. 基于二阶锥规划求
解最优交会问题具有计算效率高的特点,可实现在线
计算.为进一步提高交会精度,尤其是针对初始相对
距离较大的交会任务,本节设计了闭环制导框架.

闭环制导流程图如图1所示.

步骤 1 追踪航天器星上传感器测量目标航天器

状态,获取目标航天器相对状态信息与绝对状态信息,
并利用绝对状态求解状态转移矩阵;

步骤 2 利用初始相对运动状态、期望,末端相对
运动状态、状态转移矩阵以及目标函数共同建立最优

交会制导问题;

步骤 3 通过引入松弛变量、利用凸化的方法将

交会问题转化为标准二阶锥规划形式,并求解得到最
优交会轨迹与控制指令.

步骤 4 控制系统执行一个制导周期的指令,使
追踪航天器接近目标航天器.

步骤 5 若追踪航天器到达期望末端相对位置,
则交会任务结束,否则返回步骤1.

图 1 闭环制导流程图

Fig. 1 The flowchart of the closed-loop guidance

4 仿仿仿真真真验验验证证证(Simulations)
4.1 考考考虑虑虑J2与与与阻阻阻力力力项项项摄摄摄动动动轨轨轨道道道交交交会会会仿仿仿真真真 (Simula-

tions for rendezvous with J2 and drag perturba-
tions)
传统的基于CW状态转移矩阵的方法无法考虑J2

项与阻力项摄动,致使当目标航天器运行于J2项与阻

力项影响较大的地球轨道时,无法保证交会精度.为
验证新方法的有效性,开展仿真案例1,目标航天器运
行于圆轨道,不考虑导航误差影响.案例1中共有3个
算例,分别为初始相对距离较小、适中、较大的交会任
务,其中目标航天器惯性系下初始状态如表1所示,轨
道坐标系下初始相对状态如表2所示,期望末端相对
状态与约束如表3所示.

表 1 目标航天器初始状态
Table 1 Target initial state

变量 数值 单位

rtx 0 km

rty 6600 km

rtz 0 km

vtx −6.730 km/s

vty 0 km/s

vtz 3.886 km/s

表 2 初始相对状态
Table 2 Initial relative state

变量 算例1 算例2 算例3 单位

rx −0.5 −2 −10 km

ry −1 −10 −50 km

rz 0 0 0 km

vx 0.035 0.106 0.212 m/s

vy 0.122 0.366 0.732 m/s

vz 0 0 0 m/s

tf 1000 3000 5000 s
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表 3 期望末端相对状态与约束
Table 3 Desired final relative condition and constraints

变量 数值 单位 变量 数值 单位

rx(tf) 0 km vz(tf) 0 km/s
ry(tf) −0.2 km Umax 1 m/s2

rz(tf) 0 km (A/m)t 0.04 m2/kg
vx(tf) 0 km/s (A/m)c 0.01 m2/kg
vy(tf) 0 km/s Cd 2 —

图2–5给出了采用本文所提出方法与传统方
法[13, 20]针对算例2中交会任务所得仿真结果.其中
图2–3为相对位置与相对速度变化曲线,图4为三维空
间的相对运动轨迹,图5为控制加速度曲线.通过
图2–3的局部图与图4可以看到本文所提出方法精度
优于基于CW方程的传统方法. 从图5中可以看出,两
种方法求解得到的最优控制指令具有相同的机动时

间,但是由于本文提出的方法考虑了J2项与阻力项摄

动,在求解过程中对摄动进行了补偿,故每一次机动
大小与传统方法不同.

图 2 考虑摄动影响的相对位置曲线

Fig. 2 Relative position history with perturbation

图 3 考虑摄动影响的相对速度曲线

Fig. 3 Relative velocity history with perturbation

图 4 考虑摄动影响的三维最优轨迹
Fig. 4 Optimal trajectory with perturbation

图 5 考虑摄动影响的控制加速度
Fig. 5 Control history with perturbation

3个算例的误差对比结果如表4所示. 其中New表
示本文所提出方法, CW表示传统方法. 从数据中可以
看出本文所提出的方法,针对考虑J2项与阻力项摄动

的交会问题,具有明显优势,在所需速度增量基本相
同的情况下,精度明显高于传统方法. 其中位置精度
由10 m量级提高到0.1 m量级. 速度精度由10−2 m/s量
级提高到10−4 m/s量级. 同时,对比3个算例可知,采
用传统方法时, J2项与阻力项的影响随着任务时间的

增长而逐渐增大,因此在长时间的低地球轨道交会任
务中摄动影响不能忽略.本文所提出的方法,在3个算
例中精度保持一致,优于传统方法. 另外,本文仿
真中假设目标航天器与追踪航天器面质比分别为

0.04 m2/kg与0.01m2/kg,而在实际任务中两者面质比
之差可能更大,此时摄动影响更为明显,采用传统方
法的交会精度会进一步降低.

表 4 考虑摄动影响的误差对比
Table 4 Comparison of the two methods with

perturbation

算例1 算例2 算例3
变量

New CW New CW New CW
单位

er 0.2 16.1 0.2 53.8 0.2 60.5 m
ev 0.2 3.5 0.4 14.6 0.5 17.6 mm/s
∆U 2.2 2.2 5.3 5.4 23.9 23.3 m/s
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4.2 椭椭椭圆圆圆轨轨轨道道道交交交会会会仿仿仿真真真 (Simulations for noncircu-
lar orbit rendezvous)
本文中提出的方法在交会过程中考虑了目标航天

器轨道偏心率信息,因此可以实现椭圆轨道的高精度
交会任务.为验证其有效性,开展仿真案例2,该案例
中暂不考虑摄动与导航误差. 案例中共有3个算例,分
别针对偏心率为0.01, 0.5与0.9的交会任务.目标航天
器初始状态如表5所示,初始相对状态如表2中的算例
2所示,期望末端相对状态与约束条件如表3所示.

表 5 目标航天器初始状态
Table 5 Target initial state

变量 算例4 算例5 算例6 单位

e 0.01 0.5 0.9 —
rtx 0 0 0 km
rty 6600 6600 6600 km
rtz 0 0 0 km
vtx −6.764 −8.243 −9.277 km/s
vty 0 0 0 km/s
vtz 3.905 4.759 5.356 km/s

图6–9给出了两种方法求解算例6得到的仿真结果.
其中图6、图7为相对位置与相对速度曲线,图8为三维
空间的相对运动轨迹,图9为控制加速度曲线.由图
6–8可以看出,本文所提出方法求解得到的相对位置
与速度曲线精度高且变化平缓,而传统方法求解得到
的曲线精度低且变化剧烈. 这是由于传统方法基于近
圆假设,无法考虑偏心率影响,在每一闭环制导周期
中追踪航天器无法按照设计的相对运动轨迹飞行,致
使在下一制导周期中需要较大机动修正偏差. 图9中
的控制加速度曲线显示,采用本文提出方法只需两次
脉冲即可完成交会任务,且所需速度增量较小. 而传
统方法共进行了5次机动,每次机动脉冲都较大,所需
速度增量远远高于本文提出方法.

图 6 椭圆轨道交会的相对位置曲线
Fig. 6 Relative position history for noncircular orbit

rendezvous

图 7 椭圆轨道交会的相对速度曲线
Fig. 7 Relative velocity history for noncircular orbit

rendezvous

图 8 椭圆轨道交会的三维最优轨迹

Fig. 8 Optimal trajectory for noncircular orbit rendezvous

图 9 椭圆轨道交会的控制加速度

Fig. 9 Control history for noncircular orbit rendezvous

算例4–6的误差对比结果如表6所示. 可以看出本
文所提出的方法,在针对椭圆轨道交会问题时,位置、
速度精度明显高于传统方法,且当偏心率增加时,精
度保持不变.而伴随着偏心率的增加,传统方法精度
急剧降低,且所需速度增量急剧增加,远远多于本文
所提出方法,不具有最优性.
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表 6 椭圆轨道交会的误差对比
Table 6 Comparison of the two methods for

noncircular orbit rendezvous

算例4 算例5 算例6
变量

New CW New CW New CW
单位

er 0.2 12.9 0.2 114.8 0.4 138.1 m
ev 0.5 4.0 0.2 627.8 0.7 726.8 mm/s
∆U 5.5 5.6 9.6 19.1 13.4 25.24 m/s

4.3 考考考虑虑虑导导导航航航误误误差差差轨轨轨道道道交交交会会会仿仿仿真真真(Simulations for
rendezvous with navigation error)
针对非合作目标交会存在导航误差的问题,本文

建立了导航误差模型,设计了考虑导航误差的性能指
标.为验证有效性,开展仿真案例3. 导航误差参数如
表7所示,目标航天器初始状态如表1所示,初始相对
状态如表2中算例2所示,期望相对状态与约束如表3
所示. 仿真中不考虑摄动与偏心率.

表 7 导航误差参数
Table 7 Values of the navigation error parameters

变量 数值 单位 描述

fr 0.01 — 3σ比例因子

τfr 100 s 3σ时间常数

br 1 m 3σ偏差

τbr 10000 s 3σ时间常数

fv 0.01 — 3σ比例因子

τfv 100 s 3σ时间常数

bv 0.1 m/s 3σ偏差

τbv 10000 s 3σ时间常数

在仿真案例3中,一共进行1000次Monte Carlo仿
真. 其中500次用以检验本文提方法对导航误差处理
能力,另500次检验传统方法对导航误差处理能力.
图10–11给出了在考虑导航误差情况下,分别采用

本文所提出方法与传统方法的交会轨迹相对位置、速

度误差. 可以看出两种方法具有相同的交会精度.

图 10 考虑导航误差的位置误差

Fig. 10 Relative position error with navigation error

图 11 考虑导航误差的速度误差
Fig. 11 Relative velocity error with navigation error

而图12则给出了所需速度增量. 可以看出本文所
提出方法在所需速度增量方面优于传统方法. 传统方
法平均所需速度增量为5.7 m/s,而本文提出方法所需
速度增量仅为5.2 m/s,所需速度增量减小8.7%.

图 12 考虑导航误差所需速度增量
Fig. 12 Magnitude control with navigation error

4.4 考考考虑虑虑导导导航航航误误误差差差的的的摄摄摄动动动椭椭椭圆圆圆轨轨轨道道道交交交会会会仿仿仿真真真

(Simulations for noncircular orbit rendezvous
with navigation error and perturbation)
为验证本文所提出方法在同时考虑导航误差、J2

项摄动、大气阻力摄动,以及偏心率情况下的有效性,
开展了仿真案例4. 导航误差参数如表7所示,目标航
天器初始状态如表5中算例6所示,初始相对状态如表
2中算例2所示,期望相对状态与约束如表3所示.
在仿真案例4中,分别进行了无导航误差的仿真与

1000次具有导航误差的Monte Carlo仿真. 仿真结果
如图13–15所示.
图13–15分别给出了本文所提出方法与传统方法

在考虑导航误差与不考虑导航误差情况下的摄动椭

圆轨道交会位置、速误差与所需速度增量曲线.图中
直线为无导航误差的情况,可以看出在同时考虑摄动
与偏心率影响时,本文所提出方法精度高于传统方法,
所需速度增量较少. 图中曲线为考虑导航误差情况,
可以看出本文所提出的方法在同时考虑摄动、偏心率

以及导航误差的情况下,依然适用,交会精度优于传
统方法,且所需速度增量明显低于传统方法.
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图 13 考虑导航误差、摄动椭圆轨道交会的位置误差
Fig. 13 Relative position error with navigation error,

perturbation and eccentricity

图 14 考虑导航误差、摄动和椭圆轨道交会的速度误差
Fig. 14 Relative velocity error with navigation error,

perturbation and eccentricity

图 15 考虑导航误差、摄动椭圆轨道交会所需速度增量
Fig. 15 Magnitude control with navigation error, perturbation

and eccentricity

5 结结结论论论(Conclusions)
本文以空间非合作目标的交会任务为背景,研究

了考虑导航误差信息的摄动椭圆轨道最优交会制导

问题.针对交会过程中的摄动以及目标航天器轨道偏
心率影响,采用了新的状态转移矩阵求解方法. 针对
存在导航误差问题,建立了导航误差模型,提出了新
的加权性能指标.本文通过引入松弛变量将交会轨迹
设计问题转化为了二阶锥规划问题进行求解. 通过仿
真验证可以看出针对具有导航误差的摄动椭圆交会

问题,本文提出的方法交会精度更高,所需速度增量
更低.
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