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　　摘　要：在已知信息为稀疏轨道根数情况下，针对非合作飞行器的机动参数识别问题进行了研究，提出一种

基于轨道反演的机动参数识别方法及相应的求解算法。首先，建立轨道反演模型及机动参数识别优化模型。然

后，提出一种“全局寻优＋局部修正”的双重优化算法。最后，对提出的机动参数识别方法进行了仿真校验。结果

显示，双重优化方法能够有效求解本文的优化模型，所提方法在误差允许范围内能够有效识别机动参数。研究为

有限信息下的非合作飞行器的机动识别提供了一种思路，一定程度上保障了空间飞行器的在轨安全。
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０　引　言

随着人类探索地球外层空间活动的不断深入，空间飞

行器尤其是非合作空间飞行器的数量日益增长。出于对有

限空间资源的争夺［１２］，恶意抵近服务如干扰、侦照、抓捕等

行为逐渐增加［３５］，飞行器在轨安全受到严重威胁［６］。通常

情况下，飞行器根据实际任务需要对自身进行的轨道机动、

轨道维持、抵近观测、姿态控制等操作的信息是不公开的。

在此背景下，非合作目标的轨道机动信息的感知、检测和识

别对及时发现非合作飞行器的恶意抵近服务意图，维护在
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轨飞行器的安全显得尤为重要［７］。

国内外学者从不同角度对轨道机动检测和机动信息识

别等问题进行研究［８１３］。Ｋｅｌｅｃｙ等人
［１４］对脉冲小推力作用

下的定轨与机动检测进行研究，对比分析了最小二乘估计

方法与卡尔曼滤波方法的适用性。Ｌｅｍｍｅｎｓ等人
［１５］分别

提出了基于两行轨道要素（ｔｗｏｌｉｎｅｅｌｅｍｅｎｔｓ，ＴＬＥ）一致性

检验的低轨卫星机动检测方法和支持近实时机动检测的

ＴＬＥ时间序列分析方法。Ｐｉｔｔｅｌｋａｕ
［１６］和Ａｃｑｕｅｓｔａ等人

［１７］

分别提出了机动检测中避免历史数据中噪声干扰的新方

法，其中前者采用中值滤波器，而后者则采用被称为Ｂｏｘ具

有噪声的基于密度的聚类方法（ｄｅｎｓｉｔｙｂａｓｅｄｓｐａｔｉａｌｃｌｕｓ

ｔｅｒｉｎｇｏｆａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｎｏｉｓｅ，ＤＢＳＣＡＮ）。Ｂａｉ等人
［１８］

利用卫星的历史轨道信息采用聚类的方法进行了机动检

测，分析了均值聚类、层次聚类和模糊聚类在机动检测中的

应用。Ｙｕ等人
［１９］通过分析机动前后的摄动，利用相对动

力学方程推导出两种机动模型，提出了基于轨道动力学模

型的机动检测方法。Ｄａｎｉｅｌ等人
［２０］提出了一种新的基于马

氏距离的二元假设检测方法，用于表征和检测航天器异常。

Ｂａｏ等人
［２１］提出了一种基于贝叶斯理论和多模型的滤波

器，使用最小均方误差方法来适应机动目标可能进行的多

种运动，以此进行联合检测和弱目标跟踪。Ｃｌａｒｋ等人
［２２］

通过将ＴＬＥ分析和状态传播这两种众所周知的检测方法

融合成混合检测方法来提高检测的计算速度和精度提高，

提高了空间态势感知（ｓｐａｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎａｌａｗａｒｅｎｅｓｓ，ＳＳＡ）算

法的性能。Ｊｕｓｔｉｎ等人
［２３］利用光声特征检测方案实现了航

天器近实时机动检测和参数估计，增强了对小机动事件的

识别能力。Ｊｉａｎｇ等人
［２４］探讨了跟踪执行未知连续机动的

卫星问题，提出一种估计卫星状态和机动加速度的鲁棒扩

展卡尔曼滤波器，与无偏最小方差输入和状态估计方法相

比，该方法在具有相同的位置估计精度的同时机动期间速

度估计误差降低了５倍左右。Ｃｈｒｉｓｔｏｐｈｅｒ
［２５］从目标历史

ＴＬＥ记录中获得的数据训练神经网络，用于发现新的ＴＬＥ

记录中的异常轨道机动、错误标记或其他原因引起的意外

偏差，该方法能够避免依赖于个别目标轨道状态或特定的

传播模型，提高了检测的准确性。Ｌｉ等人
［２６２８］利用目标的

历史ＴＬＥ数据，分别用统计的方法和自组织映射聚类的方

法对ＬＥＯ轨道卫星的机动检测问题进行了研究。崔红正

等人［２９］提出针对不同推力非合作目标的机动检测方法，结

合地基与天基观测数据，可以满足多数非合作目标轨道机动

检测需求。王庆瑞等人［３０］将距离变化率作为特征量，提出

一种基于概率判决模型的自适应轨道机动检测方法，该方法

基于ＮｅｙｍａｎＰｅａｒｓｏｎ准则求解序列数据的变轨判决门限。

以上方法中基于历史轨道信息的机动检测方法只能判

断是否发生机动，不能对机动参数进行有效的定量识别，而

对于机动信息的识别，大多是基于天基或地基平台对目标

的连续测角或测距追踪，结合动力学模型和滤波方法进行

机动轨道定轨及机动识别。但对于多数非合作目标，难以

对其进行连续追踪观测并且动力学模型是未知的，只能通

过稀疏短弧段观测数据在无机动假设下定轨得到若干个离

散的轨道状态。而当卫星发生轨道机动时，通过轨道测量

得到的卫星轨道根数相比于不发生轨道机动时的轨道根

数，通常含有较大的误差，且在短时间内有限条轨道根数无

法通过滤波等手段处理误差。

针对以上问题，本文基于稀疏短弧段观测数据定轨得

到的有限条轨道测量状态，对非合作飞行器的机动参数进

行识别。首先建立基于稀疏轨道根数的飞行器轨道反演模

型，然后基于轨道反演对飞行器机动参数进行识别，最后通

过算例对本文的方法进行校验。

１　非合作飞行器轨道反演模型

１．１　基本假设

在本文的研究中，做以下假设。

（１）当变轨推力作用时间远远小于变轨前后的轨道周

期时，可以假设推力随时间变化的函数是脉冲函数，使得脉

冲矢量与原推力产生的冲量一样，因此本文中涉及的变轨

冲量均考虑为脉冲冲量。

（２）轨道测量仅存在随机误差，不存在系统误差。

（３）以美国战略司令部发布的ＴＬＥ中轨道机动后恢

复时间为例，空间飞行器在发生机动后，通过测定轨得到稳

定的ＴＬＥ轨道通常需要２～７天
［１５］，本文假设飞行器在得

到稳定的轨道之前不会施加下一次轨道机动。

（４）在非合作飞行器的一个轨道周期内，至少能得到

一段短弧段观测数据，结合假设（３），即对于轨道周期小于

２天的非合作飞行器，相邻短弧段观测数据之间至多考虑

存在一次轨道机动。

１．２　冲量作用下飞行器轨道预报模型

在二体假设下，天体为质点，空间飞行器只受中心引力

作用。而实际飞行任务中，中心天体一般为非理想球体，因

此飞行器还会受中心天体非球形引力、大气阻力、太阳光

压、第三体引力等各种摄动因素的影响。

通常用惯性坐标系来描述飞行器的绝对轨道运动，其

原点在天体引力中心，基准平面为天体平均赤道面，犡轴指

向历元平春分点，犣轴垂直于赤道面指向北极，犢 轴由右手

法则确定。由于春分点会随时间产生进动，本文采用的地

心惯性坐标系定义为以２０００年１月１日１２：００：００．０００时

刻的平春分点为起点，即Ｊ２０００地心惯性系。

在Ｊ２０００地心惯性坐标系中的飞行器动力学模型如下

所示：

狉
·

＝狏

狏
·

＝－
μ

狉３
狉＋犪

犪＝犪ｇｒａｖｉｔｙ＋犪ｄｒａｇ＋犪ｔｈｉｒｄ＋犪ＳＲＰ＋犪Ｐ＋犪

烅

烄

烆 ｏｔｈｅｒｓ

（１）

式中：狉＝ 狉 为飞行器地心距；μ为天体引力常数；犪ｇｒａｖｉｔｙ为

非球形引力加速度；犪ｄｒａｇ为大气阻力加速度；犪ｔｈｉｒｄ为第三体

（太阳、月球等）引力加速度；犪ＳＲＰ为太阳光压加速度；犪Ｐ 为

推力加速度；犪ｏｔｈｅｒｓ为潮汐、羽流等其他加速度。
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当飞行器的初始运动状态可知，在脉冲机动作用下，飞

行器在任意时刻的轨道状态犛表示如下：

犛＝犉（犛０，狋，狋犼，Δ狏犼）

犛０＝珔犛０＋δ犛０

Δ狏犼＝Δ狏
－

犼＋δΔ狏

烅

烄

烆 犼

，犼＝１，２，… （２）

式中：犉（·）代表基于式（１）的飞行器轨道预报模型；犛０ 为飞

行器初始状态，由飞行器标称初始状态珔犛０ 和导航误差δ犛０

组成；狋犼 为发生机动的时间序列；Δ狏犼 为机动矢量序列，由标

称变轨冲量Δ狏
－

犼
和控制误差δΔ狏犼 组成。

１．３　飞行器轨道反演

设测量点轨道状态为犛犻（犻＝０，１，…，犿），待反演的轨道

为犛^，其初始状态设为犛^０＝犛０＋Δ犛０，则由式（２）可得

犛^＝犉（犛^０，狋，狋犼，Δ狏犼）＝犉（犛０＋Δ犛０，狋，狋犼，Δ狏犼），

犼＝１，２，… （３）

定义轨道反演的状态偏差犈为在所有测量点时刻狋犻（犻＝

０，１，…，犿），反演轨道状态与测量状态的加权偏差和，即

犈＝∑
犿

犻＝０
μ犻·（犛犻－犛^犻）＝∑

犿

犻＝０
μ犻·犳（犛犻，犛^犻） （４）

式中：μ犻为不同测量点时刻对应状态偏差的权重因子，反映

了不同测量点测量误差大小不一致的影响，一般来讲，机动

点附近的测定轨误差通常会比非机动阶段的大；犳（犛犻，犛^犻）

为测量状态犛犻与轨道估计状态犛^犻间的偏差，由位置和速度

偏差的加权和得到，如下所示：

犳（犛犻，犛^犻）＝｜狉犻－狉^犻｜＋犽·｜狏犻－狏^犻｜＝

（狉犻狓－狉^犻狓）
２
＋（狉犻狔－狉^犻狔）

２
＋（狉犻狕－狉^犻狕）槡

２＋

犽· （狏犻狓－狏^犻狓）
２
＋（狏犻狔－狏^犻狔）

２
＋（狏犻狕－狏^犻狕）槡

２ （５）

式中：犽为权重系数，犽的选取原则为：定义参考轨道为以测

量状态犛犻 与反演轨道状态犛^犻 的半长轴的平均值为半径的

圆轨道，设参考圆轨道的半径为单位长度ＤＵ，参考圆轨道

上飞行器的速度为单位速度ＶＵ，则

犽＝ＤＵ／ＶＵ （６）

式中：ＤＵ＝（犛犻．犪＋犛^犻．犪）／２；ＶＵ＝ μ犲／槡 ＤＵ，μ犲 为地球的天体

引力常数；犛犻．犪、犛^犻．犪均代表飞行器轨道半长轴，其值不同。

一般情况下，沿轨道不同方向的测量误差是不一致的，

此时犳（犛犻，犛^犻）可表示为

犳（犛犻，犛^犻）＝
狉犻狓－狉^犻狓

γ

烄

烆

烌

烎
狉狓

２

＋
狉犻狔－狉^犻狔
γ狉

烄

烆

烌

烎
狔

２

＋
狉犻狕－狉^犻狕

γ

烄

烆

烌

烎
狉狕槡

２

＋

犽·
狏犻狓－狏^犻狓

γ

烄

烆

烌

烎
狏狓

２

＋
狏犻狔－狏^犻狔
γ狏

烄

烆

烌

烎
狔

２

＋
狏犻狕－狏^犻狕

γ

烄

烆

烌

烎
狏狕槡

２

（７）

式中：γ狉犿，γ狏犿（犿＝狓，狔，狕）为对应于沿轨道不同方向的测量

误差的比例系数。

状态偏差犈反映了通过轨道测量数据反演的轨道与测

量轨道的接近程度，状态偏差越小，说明反演的轨道与测量

轨道更接近，同时与测量轨道的离散状态相比，通过测量状

态反演的轨道是一条连续的轨道，减小了测量数据中的随

机误差的影响，反演得到的轨道更加接近真实轨道。因此，

可以通过最优化方法使状态偏差最小，以此反演非合作飞

行器的轨道。

２　基于轨道反演的机动参数识别方法

２．１　机动参数识别优化模型

（１）优化变量

由式（３）和式（４）可知，状态偏差犈与反演轨道的初始

轨道状态和中间机动参数有关，即

犈＝∑
犿

犻＝０
μ犻·犳（犛犻，犛^犻）＝∑

犿

犻＝０
μ犻· （犳犛犻，犉（犛^０，狋犻，狋犼，Δ狏犼 ））

（８）

　　因此，将优化变量选为反演轨道初始状态和中间机

动，即

犡＝［犛^０，狋犼，Δ狏犼］，犼＝１，２，…，犿 （９）

（２）优化变量边界约束

ｓ．ｔ．

犪－≤犪０＜犪
＋

０≤犲０＜１

０≤犻０≤π／２

０≤Ω０＜２π

０≤ω０＜２π

０≤犳０＜２π

０≤狋犼≤ｔｉｍｅｓｐａｎ

烅

烄

烆 犼

（１０）

式中：犪０，犲０，犻０，Ω０，ω０，犳０ 分别为飞行器轨道的半长轴、偏

心率、轨道倾角、升交点赤经、近地点角距和真近点角；犪－

和犪＋分别为根据飞行器轨道类型设定的半长轴边界。

（３）目标函数

目标函数取为状态偏差最小，即

犑＝犈ｍｉｎ＝ ∑
犿

犻＝０
μ犻·犳（犛犻，犛^犻［ ］）

ｍｉｎ

（１１）

　　值得注意的是，由于在设计变量中引入的中间机动通

常是多于实际机动的，多余的机动在优化结果中为小值，因

此在优化流程的最后进行一次小机动值的修正，即若存在

设计变量｜Δ狏犼｜（犼＝１，２，…，犿）的数值小于一定门限ζ，认

为在该时刻未发生机动。

Δ狏犼＝
０，｜Δ狏犼｜≤ζ

Δ狏犼，｜Δ狏犼｜＞
烅
烄

烆 ζ

（１２）

２．２　“全局寻优＋局部修正”的双重优化求解

上述问题可以归结为非线性规划问题，关于这种非线

性规划问题的求解，有很多算法可以使用，如差分进化

（ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎ，ＤＥ）算法、序列二次规划（ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ

ｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）算法等。此处选取ＤＥ算法

和ＳＱＰ算法，其中ＤＥ算法全局搜索能力较好，但效率不

高，尤其当轨道外推使用高精度模型进行时，会花费大量

时间；序列二次规划算法局部寻优效果好，但对初值比较
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敏感。因此，在使用高精度轨道外推模型求解时，为了提

高搜索效率以及避免初值陷入局部最优，提出一种“全局寻

优＋局部修正”的双重优化算法进行计算，计算流程如图１

所示。

图１　双重优化求解流程

Ｆｉｇ．１　Ｄｏｕｂｌｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

步骤１　在二体条件下，通过ＤＥ算法寻找满足约束的

全局最优解；

步骤２　以步骤１中最优解为初值，利用ＳＱＰ算在高

精度模型条件下，寻找满足约束的最优解；

步骤３　剔除小机动值，重新进行一遍ＳＱＰ优化流程。

３　仿真校验

本节对上述的飞行器轨道反演模型及机动参数识别方

法进行仿真校验。仿真在计算机处理器为Ｉｎｔｅｌｉ７７７００

ＣＰＵ３．６０ＧＨｚ，运行内存为１６ＧＢ的Ｃ＋＋环境下进行。

３．１　仿真参数设定

地球同步静止轨道由于具有独特的高轨和地球同步特

性，成为了通信、气象、导弹预警、广播电视和数据中继等重

要卫星的首选轨道，但同样也将面临严峻的恶意服务考验。

因此，对地球同步静止轨道卫星机动信息的感知、检测和识

别显得尤为重要。本节以地球同步静止轨道为例，对本文

提出的模型和方法进行校验。

首先构造一条包含若干机动的标称轨道。设仿真初始

时间为２０２００７：００：００，标称轨道仿真时间为２１ｈ，初始轨

道根数及中间机动参数如表１和表２所示，整个过程中不

考虑脉冲机动的施加误差，标称机动参数表示轨道坐标系

下的迹向、法向、径向机动参数。

表１　仿真初始轨道根数

犜犪犫犾犲１　犐狀犻狋犻犪犾狅狉犫犻狋犲犾犲犿犲狀狋狊狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀

轨道根数 数值

半长轴／ｋｍ ４１９９８．１６９８

偏心率 ０．００１０１２

轨道倾角／（°） ０．１００７８１

升交点赤经／（°） １００．３２５９７４

近地点角距／（°） ９３．２０６６７８

真近点角／（°） ２１２．２１３３３０

表２　标称轨道中间机动参数

犜犪犫犾犲２　犐狀狋犲狉犿犲犱犻犪狋犲犿犪狀犲狌狏犲狉狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狀狅犿犻狀犪犾狅狉犫犻狋

时间 机动参数／（ｍ·ｓ－１）

２０２０１２：００：００．０００ （３，０，０）

２０２０００：００：００．０００ （３，１，３）

对上述标称轨道每隔７ｈ选取该时刻的轨道状态作为

测量样本，并施加不同的均值为０的高斯随机定轨测量误

差，以此模拟实际情况下稀疏短弧段定轨得到的有限条离

散轨道测量数据。不同工况下的定轨误差如表３所示。

表３　定轨误差标准差

犜犪犫犾犲３　犛狋犪狀犱犪狉犱犱犲狏犻犪狋犻狅狀狅犳狅狉犫犻狋犱犲狋犲狉犿犻狀犪狋犻狅狀犲狉狉狅狉

工况 轨道迹向σ狓／ｍ 轨道法向σ狔／ｍ 轨道径向σ狕／ｍ

工况１ ５００ ５００ ５００

工况２ ７５０ ３７５ ３７５

工况３ １０００ １０００ １０００

３．２　算例分析

使用本文描述的机动参数识别方法，不同测量点时刻

对应状态偏差的权重因子μ狋犻
均取为１，优化目标函数取为

式（７），目标函数中沿轨道不同方向的测量误差的比例系数

γ狉犿，γ狏犿（犿＝狓，狔，狕）取值如下所示：

γ狉狓＝γ狏狓＝σ狔σ狕／（σ狓σ狔＋σ狔σ狕＋σ狕σ狓）

γ狉狔＝γ狏狔＝σ狕σ狓／（σ狓σ狔＋σ狔σ狕＋σ狕σ狓）

γ狉狕＝γ狏狕＝σ狓σ狔／（σ狓σ狔＋σ狔σ狕＋σ狕σ狓

烅

烄

烆 ）

（１３）

其中，ζ取为０．１５ｍ／ｓ，ＤＥ算法种群规模为２４０，代数为

３００，ＳＱＰ算法最大迭代代数为５０。

每种工况分别进行５０次蒙特卡罗仿真，机动参数识别

结果与标称机动参数的偏差如表４所示。从结果来看，定

轨误差越大，则机动参数的识别误差越大。

表４　机动参数识别结果

犜犪犫犾犲４　犕犪狀犲狌狏犲狉犻狀犵狆犪狉犪犿犲狋犲狉犻犱犲狀狋犻犳犻犮犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊

工况 时间均方根误差／ｍｉｎ 速度均方根误差／（ｍ·ｓ－１）

工况１ ３．５９ ０．１０９

工况２ ４．１２ ０．１２３

工况３ ８．０６ ０．２７８

为进一步说明双重优化算法的收敛情况及机动参数识

别效果，选取工况２中的一次仿真，初始轨道测量数据如表５

所示。双重优化算法的迭代收敛情况如图２所示，仿真显

示双重优化算法中ＤＥ算法在１００代左右基本收敛，ＳＱＰ

算法在２０代左右基本收敛。
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表５　离散轨道测量数据

犜犪犫犾犲５　犇犻狊犮狉犲狋犲狅狉犫犻狋犿犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋犱犪狋犪

序号 时间 定轨结果

１ ２０２００７：００：００．０００ （４１９９６５１３．１１７，０．００１０４８，０．１０１４２９，１００．９４０１８１，９３．２７６７４５，２１１．５２８６３６）

２ ２０２０１４：００：００．０００ （４２０７９３４０．３０３，０．００２４１６，０．１０２０３８，１００．５４１１１５，４３．１４２５０３，７．９８４１０９）

３ ２０２０２１：００：００．０００ （４２０７９６９９．１０５，０．００２３６２，０．１０３９６４，９９．６６８５２３，４４．７４３７１６，１１３．０７９４５０）

４ ２０２００４：００：００．０００ （４２１６０３３３．０２６，０．００１９５４，０．０８９８１６，９６．６１０２６４，１０７．４２０１０６，１５８．６０７１８８）

　　在表５中，定轨结果以经典轨道根数的形式给出，括号

中数据依次代表半长轴、偏心率、轨道倾角、升交点赤经、近

地点角距、真近点角，其中半长轴的单位为 ｍ，角度的单位

为（°）。

图２　双重优化算法收敛情况

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｄｏｕｂｌｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

同时，为比较说明本文优化算法的优势，分别用ＤＥ算

法和ＳＱＰ算法对算例进行求解。表６给出了不同算法求

解的最大机动识别误差和计算时间，比较可知，ＳＱＰ算法机

动识别误差较大，原因是ＳＱＰ算法对初值较为敏感，随机

给定初值容易使算法陷入局部收敛；ＤＥ算法计算时间较

长，原因在于直接使用高精度轨道外推模型进行全局搜索

时，由于计算量骤增，导致计算效率极低。相对而言，本文

提出的“全局寻优＋局部修正”的双重优化算法对本文的模

型适应性很好。

表６　不同算法机动识别误差及计算时间

犜犪犫犾犲６　犕犪狀犲狌狏犲狉犻狀犵犻犱犲狀狋犻犳犻犮犪狋犻狅狀犲狉狉狅狉犪狀犱犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀狋犻犿犲狅犳

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犪犾犵狅狉犻狋犺犿狊

算法 最大机动识别误差／（ｍ·ｓ－１） 计算用时／ｓ

本文算法 ０．０７４ ３８２．００２

ＤＥ算法 ０．６７４ ５４５６１．０１５

ＳＱＰ算法 ２．９８０ ２３９．２７０

经ＳＱＰ高精度修正后的飞行器机动参数反演结果如

表７和表８所示，分别给出了剔除小机动前后的机动参数

识别情况。可以看出，剔除小机动后的识别结果与不剔除

小机动相比结果更加接近标称轨道施加的机动，机动识别

的速度误差在０．０８ｍ／ｓ以内，时间误差在３ｍｉｎ以内。

表７　飞行器机动参数识别结果

犜犪犫犾犲７　犐犱犲狀狋犻犳犻犮犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳犪犻狉犮狉犪犳狋犿犪狀犲狌狏犲狉犻狀犵狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

序号 机动时间 机动参数／（ｍ·ｓ－１）

１ ２０２０１２：０１：３９．８２７ （２．９８９６，－０．０１９４，０．０２６１）

２ ２０２０２０：３１：４６．１４２ （－０．１０５０，０．０３２３，－０．００９３）

３ ２０２０２３：５６：２０．４５５ （３．１１３６，０．９３１９，３．０８３０）

表８　飞行器机动参数识别结果（剔除小机动）

犜犪犫犾犲８　犐犱犲狀狋犻犳犻犮犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳犪犻狉犮狉犪犳狋犿犪狀犲狌狏犲狉犻狀犵狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊
（犲犾犻犿犻狀犪狋犲狊犿犪犾犾犿犪狀狌狏犲狉）

序号 机动时间 机动参数／（ｍ·ｓ－１）

１ ２０２０１１：５９：５３．２２６ （２．９８５０，－０．０２５９，－０．００３６）

２ ２０２０００：０２：５７．５４８ （３．０１３９，０．９５８２，３．０７４８）

为进一步说明反演轨道与实际轨道的偏差，图３给出

了在仿真时段反演得到的轨道与标称轨道的位置偏差及轨

道迹向、法向和径向偏差。可以看出，在整个仿真时段，反

演轨道与标称轨道的最大位置偏差不超过１２００ｍ。



　第６期 赵建磊等：稀疏轨道信息下的非合作飞行器机动识别方法 ·１９５５　 ·


　

图３　反演轨道与标称轨道的偏差

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｒｂｉｔａｎｄｎｏｍｉｎａｌｏｒｂｉｔ

４　结　论

本文在稀疏轨道信息条件下，针对非合作飞行器轨道

机动参数的识别问题，探讨了一种可行的思路。建立了飞

行器轨道反演模型及基于轨道反演的机动参数识别方法，

并提出相应的“全局寻优＋局部修正”的双重优化求解算

法。仿真结果显示，该方法能够在稀疏轨道信息的条件下，

对非合作飞行器的机动参数进行较为有效的识别；空间飞

行器定轨误差越大，则机动参数的识别误差越大；工况２中

算例机动参数识别结果显示，剔除小机动后的识别结果与

不剔除小机动相比结果偏差更小，反演轨道与标称轨道的

位置偏差不超过１２００ｍ，机动识别的速度误差在０．０８ｍ／ｓ

以内，时间误差在３ｍｉｎ以内。
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