
书书书

第４５卷　第２期
２０１３年２月

　
哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报

ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＨＡＲＢＩＮＩＮＳＴＩＴＵＴＥＯＦＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ
　

Ｖｏｌ４５ Ｎｏ２

Ｆｅｂ．２０１３
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摘　要：空间攻防中，拦截卫星相对目标卫星导航参数的确定，对拦截卫星的拦截轨道设计十分重要．本文针对目标卫
星轨道为椭圆轨道且拦截卫星存在机动的情况，研究了拦截卫星的相对导航算法．首先，推导了目标卫星轨道为椭圆轨
道时拦截卫星的相对运动方程，并根据星间测量几何关系推导了测量方程；其次，通过引入拦截卫星的机动加速度并考

虑其控制误差，设计了改进的扩展卡尔曼滤波器，以提高拦截卫星的相对导航精度；最后，通过仿真验证了算法的有效

性，并获得了较好的相对导航精度．
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　　近年来，空间攻防已逐渐成为各国空间技术
与军事领域研究的热点问题［１］．在各种空间反卫
星武器中，反卫星卫星是指对目标卫星实施打击

或使其失效的人造地球卫星，亦称拦截卫星［２］．
拦截卫星在执行拦截任务时，其拦截轨道的设计

是任务能否完成的关键，而相对目标卫星轨道参

数的确定是实现轨道设计的前提和基础．因此，拦
截卫星相对导航算法的研究，成为亟待解决的

问题．

卫星导航中常用的滤波算法有 ＥＫＦ滤波
（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ）和 ＵＫＦ滤波（Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ
ＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ）．文献［３］中还提出了基于直接矩
积分的非线性滤波（ＤＱＭＯＭ，ＤｉｒｅｃｔＱｕａｄｒａｔｕｒｅ
ＭｅｔｈｏｄｏｆＭｏｍｅｎｔｓ），但其计算量大，难以实现在
轨实时计算．ＥＫＦ滤波简单适用，在工程实践中
得到了广泛的应用［４］，因此本文基于 ＥＫＦ滤波，
针对目标卫星和拦截卫星的特性，提出了改进

ＥＫＦ滤波算法．国内外很多学者对基于ＥＫＦ滤波
的卫星导航算法进行了研究［５－７］，但这些研究都

是在假设卫星没有机动的情况下进行的．由于拦
截卫星必须通过轨道机动以接近目标卫星，因而

这些算法并不适合拦截卫星．为此，本文通过改进
ＥＫＦ滤波，研究了存在轨道机动时拦截卫星的导



航算法．文献［８－９］也对卫星机动时的导航算法
进行了研究．但文献［８］中机动量非常小且没有
考虑卫星机动的控制误差．文献［９］的滤波状态
方程则是建立在Ｈｉｌｌ方程上．目前，大多数相对导
航算法的研究都是建立在 Ｈｉｌｌ方程上的［５－６，１０］，

但Ｈｉｌｌ方程是基于目标卫星轨道为圆轨道的特设
条件下推导得到的．为了不失一般性，本文推导了
目标轨道为椭圆轨道时的相对运动方程，并基于

此设计了滤波状态方程．
本文针对空间攻防中目标卫星轨道为椭圆轨

道且拦截卫星存在机动的情况，提出了基于改进

ＥＫＦ滤波的拦截卫星相对导航算法．推导了目标
卫星轨道为椭圆轨道时拦截卫星的相对运动方

程，并根据星间测量几何关系推导了测量方程；通

过引入拦截卫星的轨道机动加速度并考虑其控制

误差，设计了改进的扩展卡尔曼滤波器，以提高拦

截卫星的相对导航精度，并通过仿真验证了本文

算法的有效性．

１　相对运动方程
本小节将推导目标卫星轨道为椭圆轨道时，

拦截卫星的相对轨道运动方程．
１１　坐标系定义

地心惯性坐标系ＯＸＹＺ：坐标原点Ｏ为地心，
ＸＹ平面与地球赤道平面重合，Ｘ轴指向春分点γ，
Ｚ轴沿地球自转轴指向地球北极，Ｙ轴与 Ｘ轴、Ｚ
轴组成右手正交坐标系，如图１所示．
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图１　坐标系示意图
　　相对参考坐标系ＯＩＸＩＹＩＺＩ：坐标原点ＯＩ为目
标卫星，ＸＩ轴沿目标卫星的矢径方向，ＺＩ轴垂直
于目标卫星轨道平面并与轨道角动量矢量方向一

致，ＹＩ与ＸＩ轴和ＺＩ轴构成右手直角坐标系，如图１
所示．

拦截卫星本体坐标系ＯｂＸｂＹｂＺｂ：坐标原点Ｏｂ
为拦截卫星质心，Ｘｂ轴、Ｙｂ轴和Ｚｂ轴分别为卫星
的特征轴，并构成右手直角坐标系．
１２　相对轨道运动方程

拦截卫星和目标卫星在地心惯性坐标系下的

轨道运动方程分别为

ｒ→
¨

Ｃ ＝－
μ
ｒ３Ｃ
ｒ→Ｃ ＋ａ

→
Ｃ， （１）

ｒ→
¨

Ｔ ＝－
μ
ｒ３Ｔ
ｒ→Ｔ． （２）

式中：ｒ→为卫星的位置矢量，μ为地球引力常数，ａ→

为轨道推力加速度矢量，下标Ｃ代表拦截卫星，下
标Ｔ代表目标卫星．

令 ρ→为拦截卫星相对目标卫星的位置矢量，
则有

ρ→
¨

＝ｒ→
¨

Ｔ－ｒ
→
¨

Ｃ． （３）
将式（１）和式（２）代入式（３），并在相对参考坐标
系下展开，可得

ｘ̈－２ωｙ－ωｙ－ω２ｘ＝２μ
ｒ３Ｔ
ｘ＋ａｘ，

ｙ̈＋２ωｘ＋ωｘ－ω２ｙ＝－μ
ｒ３Ｔ
ｙ＋ａｙ，

ｚ̈＝－μ
ｒ３Ｔ
ｚ＋ａｚ











 ．

（４）

式中：（ｘ，ｙ，ｚ，ｘ，ｙ，ｚ）为相对参考坐标系下拦截
卫星的相对位置和相对速度分量，（ａｘ，ａｙ，ａｚ）为
相对参考坐标系下拦截卫星的推力加速度分量，

ω为目标卫星的轨道角速度，ω为目标卫星的轨
道角加速度，ｒＴ为目标卫星地心距．

当目标卫星的运行轨道为椭圆轨道时，它的

轨道角速度可表示为

ω＝θ＝ μ
ｒ３Ｔ
（１＋ｅｃｏｓθ

槡
）． （５）

式中：θ为目标卫星的真近点角，ｅ为其轨道的偏
心率，则其轨道角加速度为

ω＝－２μ
ｒ３Ｔ
ｅｓｉｎθ． （６）

将式（５）和式（６）代入式（４），整理得

　　

ｘ̈－２ωｙ－ωｙ－３＋ｅｃｏｓθ１＋ｅｃｏｓθω
２ｘ＝ａｘ，

ｙ̈＋２ωｘ＋ωｘ－ ｅｃｏｓθ
１＋ｅｃｏｓθω

２ｙ＝ａｙ，

ｚ̈＋ １
１＋ｅｃｏｓθω

２ｚ＝ａｚ











 ．

（７）

式（７）即为目标卫星运行轨道为椭圆轨道
时，拦截卫星的相对轨道运动方程．当ｅ＝０时，由
式（６）知 ω＝０，则式（７）即可简化为Ｈｉｌｌ方程．

２　相对轨道测量方程
利用微波雷达、光学相机等设备可以获取目标

卫星相对拦截卫星的相对距离ρ、方位角α和俯仰
角δ信息［１１］．图２为相对测量几何模型示意图．
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图２　测量模型

　　由图２可得到如下测量方程：

ρ＝ ｘ２ｂ＋ｙ
２
ｂ＋ｚ

２
槡 ｂ，

α＝ａｒｃｔａｎｙｂ
ｘ( )
ｂ

，

δ＝ａｒｃｓｉｎ－
ｚｂ

ｘ２ｂ＋ｙ
２
ｂ＋ｚ

２
槡

( )
ｂ











 ．

（８）

式中：（ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ）为拦截卫星相对目标卫星的位
置矢量在拦截卫星本体系下的分量形式．易知，

（ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ）
Ｔ ＝ＣｂＩ（ｘ，ｙ，ｚ）

Ｔ． （９）
式中：ＣｂＩ为相对参考坐标系到拦截卫星本体系
的坐标转换矩阵．

３　相对导航滤波器设计
在拦截卫星接近目标卫星过程中，往往要求

导航系统不仅能提供相对位置信息，还要提供相

对速度信息．在获得相对距离和视线角测量信息
后，可通过设计相对导航滤波器来估计相对位置

和相对速度．针对拦截卫星存在机动的特性，本文
设计了改进的 ＥＫＦ滤波，对相对轨道参数进行
估计．

选取相对参考系中拦截卫星的位置矢量和速

度矢量Ｘ＝（ｘ，ｙ，ｚ，ｘ，ｙ，ｚ）Ｔ为状态向量，选取相
对参考系下拦截卫星的轨道推力加速度矢量ａ＝
（ａｘ，ａｙ，ａｚ）

Ｔ为控制量输入项，并令Ｕｋ－１为其控制
误差．将式（７）离散化，可得到系统状态方程为

Ｘｋ ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１＋Ｗｋ－１＋Ｇｋ，ｋ－１（ａｋ－１＋Ｕｋ－１）．（１０）
式中：Ｗｋ－１为系统动态噪声，Φｋ，ｋ－１为状态转移矩
阵，Ｇｋ，ｋ－１为控制量的系数矩阵，形式如下：

Φｋ，ｋ－１ ＝
１１ １２
２１ ( )

２２

，

Ｇｋ，ｋ－１ ＝
０ ０ ０ τ ０ ０
０ ０ ０ ０ τ ０
０ ０ ０ ０ ０









τ

Ｔ

．

式中：

１１ ＝
１ ０ ０
０ １ ０









０ ０ １
，１２ ＝

τ ０ ０
０ τ ０
０ ０









τ

，

２２ ＝
１ ２ωτ ０
－２ωτ １ ０









０ ０ １
，

２１＝

３＋ｅｃｏｓθ
１＋ｅｃｏｓθ

ωτ ０

－ωτ ｅｃｏｓθ
１＋ｅｃｏｓθω

２τ ０

０ ０ － １
１＋ｅｃｏｓθω

２















τ

．

其中，τ为采样时间．
选取ｙ＝（ρ，α，δ）Ｔ为观测量，将式（８）离散

化，可得到系统的观测方程为

ｙｋ ＝ＨｋＸｋ＋Ｖｋ－１． （１１）
式中：Ｖｋ－１为测量噪声，Ｈｋ为式（８）对系统状态向
量的偏导数矩阵，形式如下：

Ｈｋ ＝
ｈ１１ ｈ１２ ｈ１３ ０ ０ ０

ｈ２１ ｈ２２ ｈ２３ ０ ０ ０

ｈ３１ ｈ３２ ｈ３３









０ ０ ０

，

式中：

ｈ１１ ＝
ｘ

ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡
２
，ｈ１２ ＝

ｙ
ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡

２
，

ｈ１３ ＝
ｚ

ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡
２
，ｈ２１ ＝

Ｃ２１ｘｂ－Ｃ１１ｙｂ
ｘ２ｂ＋ｙ

２
ｂ
，

ｈ２２ ＝
Ｃ２２ｘｂ－Ｃ１２ｙｂ
ｘ２ｂ＋ｙ

２
ｂ
，ｈ２３ ＝

Ｃ２３ｘｂ－Ｃ１３ｙｂ
ｘ２ｂ＋ｙ

２
ｂ
，

ｈ３１ ＝
ｘｚｂ－Ｃ３１（ｘ

２＋ｙ２＋ｚ２）

（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２） ｘ２ｂ＋ｙ
２

槡 ｂ

，

ｈ３２ ＝
ｙｚｂ－Ｃ３２（ｘ

２＋ｙ２＋ｚ２）

（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２） ｘ２ｂ＋ｙ
２

槡 ｂ

，

ｈ３３ ＝
ｚｚｂ－Ｃ３３（ｘ

２＋ｙ２＋ｚ２）

（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２） ｘ２ｂ＋ｙ
２

槡 ｂ

．

采用改进的ＥＫＦ滤波方法对状态进行估计，
具体公式为

Ｘ^ｋ ＝Ｘ^ｋ，ｋ－１＋Ｋｋ（ｙｋ－Ｈｋ^Ｘｋ，ｋ－１），

Ｘ^ｋ，ｋ－１ ＝Φｋ，ｋ－１Ｘ^ｋ－１＋Ｇｋ，ｋ－１ａｋ－１，

Ｋｋ ＝Ｐｋ，ｋ－１Ｈ
Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋ，ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ＋Ｒｋ）

－１，

Ｐｋ，ｋ－１ ＝Φｋ，ｋ－１Ｐｋ－１Φ
Ｔ
ｋ，ｋ－１＋Ｑｋ－１＋Ｇｋ，ｋ－１Ｓｋ－１Ｇ

Ｔ
ｋ，ｋ－１，

Ｐｋ ＝（Ｉ－ＫｋＨｋ）Ｐｋ，ｋ－１













．

（１２）
式中：^Ｘｋ为利用ｋ时刻测量值对系统状态Ｘｋ的估
计，^Ｘｋ，ｋ－１为一步预测值，Ｋｋ为滤波增益矩阵，
Ｐｋ，ｋ－１为ｋ时刻状态估计误差的协方差矩阵预测
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值，Ｐｋ为ｋ时刻状态估计误差的协方差矩阵更新
值，Ｑｋ－１为动态噪声方差矩阵，Ｒｋ为测量噪声方
差矩阵，Ｓｋ－１为控制误差方差矩阵，Ｉ为单位阵．

由式（１２）可以看出，改进的ＥＫＦ滤波与常用
的ＥＫＦ滤波相比，在其状态估计中增加了控制量
的输入，并在状态估计误差的协方差矩阵中增加

了控制误差项．由此，可以更精确地估计带轨道机

动的拦截卫星的相对轨道参数．

４　仿真验证
为验证本文算法的正确性和有效性，本文运

用ＭＡＴＬＡＢ对所提出的算法进行了仿真实验．目
标卫星轨道参数如表１所示．

表１　目标卫星轨道参数

半长轴ａ／ｋｍ 偏心率ｅ 轨道倾角ｉ／（°） 升交点赤经Ω／（°）近心点角距ω／（°） 真近点角ｆ／（°）

６８２９７３７２３４ ０００３７１８ ８９０４０ ３０２７４ １２４８９７ １５４７５５

　　拦截卫星的初始相对位置为（－２０１，
－１１９６０２，－２３５８２）ｍ，相对速度初始条件为
（０００４５，０００２１，００４４）ｍ／ｓ，滤波初始条件为
（１０，－２０００，－５０，０，０，０）测量设备测距精度
为００２ｍ，方位角和俯仰角的测量精度为００１°，
采样周期为０１ｓ，仿真时间为３０００ｓ．拦截卫星
的机动加速度为

ａ＝（００２ｓｉｎｔ，００２ｓｉｎｔ，００２ｓｉｎｔ）Ｔ．
控制误差均为 ００００１ｍ／ｓ２，采用 ＥＫＦ和改进
ＥＫＦ的滤波结果分别如图３和图４所示．
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图３　ＥＫＦ滤波下的相对轨道参数估计误差图

　　图３为采用ＥＫＦ滤波时相对轨道参数估计误
差图．由图可知，相对位置误差收敛并稳定于０１ｍ
内，相对速度误差收敛并稳定于００２ｍ／ｓ内．图４
为采用改进 ＥＫＦ滤波时相对轨道参数估计误差
图．由图可知，相对位置误差收敛并稳定于００５ｍ
内，相对速度误差收敛并稳定于０００２ｍ／ｓ内．

对比图３和图４可知，当拦截卫星存在机动
时，采用改进ＥＫＦ滤波的相对轨道参数估计精度
均高于采用 ＥＫＦ滤波的估计精度．其中，采用
ＥＫＦ滤波时，其相对位置估计精度不低，但相对

速度估计精度较低．这是因为测量信息中包含相
对距离信息，可对相对位置的估计进行修正．而相
对速度的估计则是根据滤波状态方程进行递推．
当滤波状态方程不能准确描述相对速度的变化

时，估计误差就会增大．从图３的局部图也可看
出，相对速度的估计误差与机动加速度的幅值相

同，且同样呈正弦变化．这也说明卫星存在机动
时，相对速度的估计精度与机动加速度有关．因
此，若在滤波中引入与机动相对应的控制项，相对

速度的估计精度则会大幅提高，这就是本文改进

ＥＫＦ滤波的基本思想．
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图４　改进ＥＫＦ滤波下的相对轨道参数估计误差图

　　为考察本文滤波算法对参数不确定性和扰动
的鲁棒性，在仿真中将系统状态模型中的轨道角

速度增加５０％的不确定性并将控制误差放大１０
倍．结果表明，相对位置和相对速度误差依然能收
敛并具有较好的精度．可见，该滤波算法具有良好
的鲁棒性．

为进一步验证本文算法的有效性，现对比文

献［１２］ＵＫＦ滤波与本文改进 ＥＫＦ滤波的导航精
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度．采用文献［１２］中的仿真条件，如表２所示，则
相对导航精度如表３所示．从表３可以看出，本文

算法导航精度较高．

表２　仿真初始条件

轨道根数 半长轴ａ／ｋｍ 偏心率ｅ 轨道倾角ｉ／（°） 升交点赤经Ω／（°）近心点角距ω／（°） 真近点角ｆ／（°）

目标卫星 ６８７８ ０００００７２７１ ５１６ １００ ９０ ０

拦截卫星 ６８７８ ０００００７２７１ ５１６ １００ ４５ ４５

表３　ＵＫＦ和改进ＥＫＦ相对导航精度

滤波
相对位置误差／ｍ

Ｘ方向 Ｙ方向 Ｚ方向

相对速度误差／（ｍ·ｓ－１）

Ｘ方向 Ｙ方向 Ｚ方向

ＵＫＦ滤波 ００９４０ ００５７６ ００７６２ ００１６７ ００１６２ ００１５７

改进ＥＫＦ滤波 ００７３７ ００１５２ ００６７４ ０００２５ ０００１６ ０００１５

５　结　语
本文针对空间攻防中目标卫星轨道为椭圆轨

道且拦截卫星存在机动的情况，提出了基于改进

ＥＫＦ滤波的拦截卫星相对导航算法．首先，推导
了目标卫星轨道为椭圆轨道时拦截卫星的相对运

动方程，并根据星间测量几何关系推导了测量方

程；其次，通过引入拦截卫星的轨道机动加速度并

考虑其控制误差，设计了改进的扩展卡尔曼滤波

器，以提高拦截卫星的相对导航精度．仿真结果表
明，在拦截卫星存在机动时，本文导航算法有效且

获得了较理想的相对轨道参数估计精度．
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