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　　摘　要：针对非合作空间目标轨道机动检测问题，创新性地提出具备普适性的不同推力下的轨道机动检测算
法与检测流程。首先给出不同推力作用下轨道机动动力学模型，在此基础上提出普适性轨道机动检测策略，包括：

全模型地基与天基观测数据仿真策略，数据处理软件平台，脉冲推力、连续大推力与连续小推力轨道检测算法与流

程，精度评估策略。该策略利用不同推力作用下的检测算法与流程，可以满足多数非合作目标轨道机动检测需求。

结合地基与天基观测数据，仿真分析不同推力下的非合作目标轨道机动检测情况与轨道精度恢复情况，结果表明

该策略能对轨道机动进行有效检测，为工程实际提供了有益借鉴。
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０　引　言

随着卫星应用领域的扩展，卫星种类与数量不

断增加，形成了日趋完善的空间应用体系，包括对地

观测、定位和导航、空间预警、通信与数据传输、气象

探测、科研等多个方面。对于合作目标，卫星运行商

根据实际任务需要对卫星进行轨道机动、轨道维持、

碰撞规避、姿态控制等操作，然而大多数情况下这些

信息是不公开的；对于非合作目标，需要对目标的轨

道机动信息进行及时感知、检测与快速恢复。

国内外学者从不同角度对轨道机动检测、轨道

机动期间定轨、轨道机动后轨道恢复情况进行了研

究与分析。Ｈｏｕｇｈ［１－２］对火箭发射段与空间目标再
入段的轨道机动进行了跟踪与定位；Ａａｒｏｎ［３］对静止



卫星在地基光学观测下的轨道机动检测与轨道恢复

情况进行了分析，但只是针对脉冲大推力情况；

Ｈｅｐｎｅｒ等［４］提出了适用于目标机动检测的自适应

滤波算法，并讨论了检测系统的可观测性，但考虑的

动力学模型比较简单；Ｋｅｌｅｃｙ等［５］对脉冲小推力作

用下的定轨与机动检测进行了研究，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，但轨

道机动检测流程的实际可操作性不强；Ｌｅｍｍｅｎｓ
等［６］近期利用两行轨道要素对低轨卫星轨道机动

进行了检测研究，但只是对历史数据的重新分析处

理；Ｓｃｉｒé等［７］对基于天基光学观测的空间碎片轨道

确定算法进行了仿真分析，但没有涉及到轨道机动

检测。Ｊｏｈｎｓｏｎ［８］对不同大小脉冲推力下的轨道机
动精度恢复进行了分析。国内，宋小勇等［９］采用一

阶马尔科夫过程对机动期间的轨道姿控力进行建

模，并推导了基于该模型的参数估计方法，利用

ＧＥＯ实测数据表明该方法能够达到较好的轨道拟
合效果；李恒年等［１０］建立了连续推力控制过程变质

量动力学模型，在实际飞行控制应用中表明该模型

在解决连续推力作用下的精密定轨问题是可行的；

杨旭海［１１］利用ＧＥＯ卫星机动结束并进入巡航状态
后的短弧段观测数据定轨和轨道预报，可以实现机

动后卫星星历的快速恢复；黄勇等［１２］利用变轨期间

推进系统遥测参数建立了变轨推力模型，并提出了

长弧段拟合估计推力参数的轨道确定方法；董云峰

等［１３］根据小波系数曲线随小波分析尺度的变化趋

势可以快速判定是否存在轨道机动，但不能对轨道

机动进行定量分析；于大腾等［１４］针对某些因轨道信

息不完整而无法直接外推的低轨飞行器机动检测问

题，提出了一种基于轨道摄动影响的面内机动检测

方法，但此方法目前只适用于轨道面内的机动检测；

李冬等［１５］针对天基光学观测条件下的高轨空间目

标两个短弧段的轨道确定问题，提出了利用二体轨

道的角动量和能量守恒方程计算初轨的方法和改善

轨道收敛性的采样方法；王秀红［１６］结合目前地基光

学观测设备的测轨精度和轨道动力学模型误差，添

加了不同的测轨系统误差、随机误差及一定的动力

学模型误差，并仿真分析了不同轨道高度空间目标

的定轨精度。然而，这些研究只是针对具体情况的

具体分析、仿真模型过于简化，没有针对不同推力、

不同观测类型，在全模型仿真条件下的非合作目标

轨道机动检测及轨道恢复情况进行普适性研究与分

析，轨道机动检测流程的实际可操作性不强，更没有

涉及到天基观测条件下的轨道机动检测问题，对于

合作目标问题本质上属于轨道机动检测后的定轨与

轨道恢复过程，本文不做进一步讨论。

本文创新性地提出了具备普适性的不同推力下

的轨道机动检测算法与检测流程。首先给出了不同

推力作用下轨道机动动力学模型，在此基础上提出

了轨道机动检测策略，包括：全模型地基与天基观测

数据仿真策略，数据处理软件平台，脉冲推力、连续

大推力与连续小推力轨道检测算法与流程，精度评

估策略。结合地基与天基观测数据，仿真分析了不

同推力下的非合作目标轨道机动检测情况与轨道精

度恢复情况。

１　轨道机动动力学模型

根据目前发动机的工作能力、作用时间相对于航

天任务周期的比值，轨道机动可分为脉冲推力、连续大

推力及连续小推力三种模式。此处，脉冲推力：推力较

大，作用时间相对于轨道周期可以忽略不计，一般为几

秒并小于轨道积分步长；连续大推力：推力较大，作用

时间一般为分钟或小时量级；连续小推力：推力较小，

作用时间一般为小时或天量级，并为多次作用。轨道

机动控制力下的轨道动力学模型如下式［１７－１８］：
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（ｔ）＋μ（ｔ







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（１）

式中：Ｘ为卫星机动动力学状态变量，包括：卫星在地
心惯性系下的位置矢量ｒ＝［ｒｘ，ｒｙ，ｒｚ］

Ｔ、速度矢量ｖ
＝［ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ］

Ｔ、一阶高斯马尔科夫过程矢量 β＝

［βｘ，βｙ，βｚ］
Ｔ，τ为相关时间，ａｃ为中心引力，ａｅ为地

球非球形加速度，ａｓ为太阳引力加速度，ａｍ为月球引
力加速度，ａｓｒｐ为太阳光压加速度，ａｄｒａｇ为大气阻力
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加速度，ａｔｈｒｕｓｔ为轨道机动控制加速度，关于加速度对
于状态变量Ｘ的偏导数可以参考文献［１８－１９］。

ａＩ＝－
ｍ

ｍ０－ｍΔｔ
１

ｌｎ１－
ｍ
ｍ０
Δ( )ｔ
ＥΔｖ （２）

　　　ａＦ ＝
Ｉｓｐｇ０ｍ
ｍ（ｔ）Ｅη＝

Ｉｓｐｇ０ｍ
ｍ（ｔ）·

（ηＲＥｘ＋ηＩＥｙ＋ηＣＥｚ） （３）
式（２）描述了脉冲推力作用下的机动加速度模

型，式（３）描述了连续推力作用下的机动加速度模
型。式中：Δｖ＝［ｖＲ，ｖＩ，ｖＣ］

Ｔ为卫星轨道坐标系下

的速度脉冲增量（Ｒ代表径向，Ｉ代表迹向，Ｃ代表
横向），Δη＝［ηＲ，ηＩ，ηＣ］

Ｔ为推力方向在轨道坐标

系中的投影，Ｅ＝［Ｅｘ，Ｅｙ，Ｅｚ］
Ｔ为卫星轨道坐标系

到地心惯性坐标系的姿态转换矩阵，ｍ为发动机工
作质量消耗量，Ｉｓｐ为发动机比冲，式（２）和式（３）对
于状态变量的偏导数可以参考文献［１８］。对于动
力学模型的随机不确定量、观测模型的不确定量、轨

道机动模型的不确定量及轨道机动模型本身可以采

用如式（１）所示的一阶高斯马尔科夫过程矢量来表
示，其中μ（ｔ）为零均值的高斯白噪声，即：

Ｅ｛μ（ｔ）｝＝０
Ｅ｛μ（ｔｉ）μ（ｔｊ）｝＝σ

２δ（ｔｉ－ｔｊ
{

）
（４）

式中：σ２为高斯白噪声μ（ｔ）的方差。

２　轨道机动检测策略

２．１　数据处理软件平台
由于批处理估计算法在轨道机动检测及快速轨

道恢复上存在不足，在机动期间定轨及预报精度、轨

道恢复精度上都差于序贯处理估计算法。由于轨道

机动期间轨道动力学模型与观测模型的不确定性，

以及数据处理时计算机的位数限制造成的截断误

差，经常会出现奇异或接近奇异的法方程。平方根

信息滤波（ＳＲＩＦ）和均方根信息平滑器（ＳＲＩＳ）采用
平方根矩阵，能确保协方差矩阵的对称性和正定性，

同时缩短了计算变量的数值范围，只需要非平方根

算法的一半字长；ＳＲＩＦ／ＳＲＩＳ利用Ｈｏｕｓｅｈｏｌｄ变换避
免了法方程的求逆，增加了数值解算的稳定性，具有

比经典卡尔曼滤波更稳定和更高数值精度的特性。

本文采用 ＳＲＩＦ／ＳＲＩＳ进行参数估计与平滑，
ＳＲＩＦ／ＳＲＩＳ已成功应用于美国喷气动力实验室
（ＪＰＬ）开发的ＧＰＳ处理软件 ＧＩＰＳＹ［２０］，其在处理数
据及卫星跟踪数据时能有效克服滤波器的发散，具

有较高的数值稳健性和计算高效性［２１］。北京航天

飞行控制中心一直从事航天飞行器精密定轨技术研

究，在德国地学研究中心最新开发的实时数据处理

软件 平 台 ＥＰＯＳＲＴ（Ｅａｒｔｈｐａｒａｍｅｔｅｒａｎｄｏｒｂｉｔ
ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｉｎｒｅａｌｔｉｍｅ）的基础上，开发了
不同推力下的轨道机动加速度模型，实现了轨道机

动期间实时轨道确定。

２．２　地基与天基观测数据仿真策略
为了对不同推力作用下和不同观测类型的轨道

机动检测情况与快速轨道恢复情况进行全面分析，

需要对不同分析场景进行全模型仿真。本文采用非

合作空间目标常用的观测模式［２２］，对于地基雷达

（距离）、地基光学（方位角、仰角）、天基光学（天基

赤经、天基赤纬）这三种观测数据进行全模型仿真，

仿真模型选择与参数设置如表１所示。
表１　地基与天基观测数据仿真模型选择与参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｍｏｄｅｌａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒｓｐａｃｅｂａｓｅｄａｎｄ
ｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

名称 模型选择与参数设置

主要行星引力 日月和主要行星（ＪＰＬＤＥ４０５）

潮汐 固体潮汐、海潮（ＩＥＲＳＣｏｎｖｅｎｔｉｏｎｓ２０１０）

非球形引力场 ＥＧＭ９６模型

相对论 ＩＥＲＳＣｏｎｖｅｎｔｉｏｎｓ２０１０

太阳光压
照射面积：２０ｍ２，光压系数：１．２［１７］，
非合作目标与天基平台一致

大气阻力

密度模型：ＤＴＭ９４，阻力系数：２．２，
横截面积［１７］：２０ｍ２，

非合作目标与天基平台一致

对流层模型 Ｓａａｓｔａｍｏｉｎｅｎ模型

电离层模型 ＩＲＩ２００７模型

脉冲推力 见式（２）

连续大推力 见式（３），恒定推力

连续小推力 见式（３），恒定推力

地基光学观

测值误差
方位角：白噪声 ５ａｒｃｓｅｃ，仰角：白噪声５ａｒｃｓｅｃ

地基雷达观测

值误差
距离：白噪声 ５ｍ

天基光学观测

值误差

天基赤经：白噪声 １０ａｒｃｓｅｃ
天基赤纬：白噪声１０ａｒｃｓｅｃ

２．３　数据处理评定准则
对于轨道机动期间定轨精度以及快速轨道恢复

精度可以通过观测值残差比、与标称仿真轨道对比、

绝对滤波收敛条件来判定。

１）与标称仿真轨道外符合
本评定准则是利用定轨结果与标称仿真轨道星
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历差值的均方根（ＲＭＳ）进行对比，如下所示：

Ｒ１Ｄ ＝
Ｒ２Ｒ ＋Ｒ

２
Ｉ＋Ｒ

２
Ｃ( )３

１／２

（５）

式中：Ｒ１Ｄ为平均均方根，ＲＲ为径向ＲＭＳ，ＲＩ为迹向
ＲＭＳ，ＲＣ为横向ＲＭＳ。
２）滤波绝对收敛条件
轨道确定是在地心惯性坐标系ＳＩ下，但为了考

察轨道精度一般需要把估计参数方差转换到轨道坐

标系ＳＯ下，
ＰＯ ＝［ψ

Ｉ
Ｏ］ＰＩ［ψ

Ｉ
Ｏ］
Ｔ （６）

此处只采用滤波绝对收敛条件，

３σｉ＜珟Ｘｉ（ｉ＝１，ｍ） （７）
式中：ＰＯ为轨道坐标系下的估计方差矩阵，ＰＩ为地
心惯性坐标系下的估计方差矩阵，ψＩＯ为轨道坐标
系与地心惯性坐标系的转换矩阵，ｍ是待收敛参数
个数，σ为估计参数不确定方差，珟Ｘ＝［珓ｒＲ，珓ｒＩ，珓ｒＣ，
珓ｖＲ，珓ｖＩ，珓ｖＣ］

Ｔ为指定的绝对收敛条件。本文绝对收

敛条件为：

ＣＧ：珓ｒＲ ＝珓ｒＩ＝珓ｒＣ ＝３００ｍ；珓ｖＲ ＝珓ｖＩ＝珓ｖＣ ＝３ｃｍ／ｓ

ＣＳ：珓ｒＲ ＝珓ｒＩ＝珓ｒＣ ＝２０００ｍ
珓ｖＲ ＝珓ｖＩ＝珓ｖＣ ＝

{
２０ｃｍ／ｓ

（８）
式中：ＣＧ为地基观测条件下的收敛条件，ＣＳ为天基
观测条件下的收敛条件。

３）观测值残差比
利用验后残差对观测值的方差进行估计［２３］，

σ^２ｉ ＝
ＶＴｉＰＩＶｉ
ｎｉ

（９）

式中：ｎｉ为第ｉ类观测值的个数、Ｖｉ为观测值残差、
σ^ｉ为第ｉ类观测值的方差，可以利用观测值残差与
其方差的比值来评判数据处理的拟合效果。

２．４　轨道机动检测算法与流程
１）未知脉冲推力研究方法
在脉冲推力作用下，卫星位置连续变化，但卫星

速度在推力作用时刻有跳变。可用推力作用前后轨

道相交时刻作为推力作用时刻，该时刻对应的卫星

速度变化值作为脉冲推力大小。如图１所示，未知
脉冲推力下的非合作目标机动检测及快速轨道恢复

精度分析步骤如下：

（１）轨道机动前正常跟踪非合作目标，进行日
常例行定轨；

（２）施加仿真脉冲速度，观测值残差增大；

（３）轨道机动后，正常跟踪非合作目标，重新进
行日常例行定轨，当滤波器达到绝对收敛条件时，滤

波器向前平滑并预报；

（４）将轨道机动前轨道向后预报与机动后滤波
器向前平滑并预报轨道相交，检查出脉冲轨道机动

时刻与大小；

（５）利用检测出的脉冲机动时刻、大小与方向
作为估计变量的初值，从轨道机动前重新开始定轨，

并分析轨道机动后的轨道精度恢复情况。

图１　未知脉冲推力下的非合作目标机动检测流程图
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｍｐｕｌｓｅｔｈｒｕｓｔｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒ

ｕｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ
　

２）未知连续大推力研究方法

图２　未知连续大推力下的非合作目标机动检测流程图
Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｈｉｇｈｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒ

ｕｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ
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在连续大推力作用下，大推力加速度相对于

轨道摄动力量级较大。在轨道估计过程中，如果

不考虑推力加速度模型，观测值残差会明显增

大，基于此可判断推力作用开始时刻并迭代得出

作用时间段。如图 ２所示，未知连续大推力下的
非合作目标机动检测及快速轨道恢复精度分析

步骤如下：

（１）轨道机动前正常跟踪非合作目标，进行日
常例行定轨；

（２）施加仿真连续大推力，观测值残差增大；
（３）根据定轨残差，确定轨道机动开始时刻；
（４）设置连续大推力初值，估计连续推力，迭代

轨道机动结束时刻，直到观测残差满足要求；

（５）根据确定的轨道机动时间段，用滤波器估
计轨道机动的大小与方向，并进行反向平滑；

（６）分析滤波器估计后轨道机动恢复情况。
３）未知连续小推力研究方法
在连续小推力作用下，小推力加速度相对于轨

道摄动力量级较小。在轨道估计过程中，如果不考

虑推力加速度模型，观测值残差增大不明显，通过一

阶高斯马尔科夫过程来拟合未知小推力，迭代观测

值残差来得出高斯马尔科夫过程的噪声方差大小，

进而得出小推力加速度大小。如图３所示，未知连
续小推力下的非合作目标机动检测及快速轨道恢复

精度分析步骤如下：

（１）轨道机动前正常跟踪非合作目标，进行日

常例行定轨；

（２）施加仿真连续小推力，观测值残差增大；
（３）在径向、迹向、横向施加等间隔的小速度脉

冲为一阶高斯马尔科夫过程噪声，进行轨道确定；

（４）更改小速度脉冲的大小，迭代定轨过程，直
到观测残差比满足要求；

（５）根据过程噪声（即小速度脉冲）的大小，确
定推力大小范围；

（６）约束推力大小，利用滤波器估计轨道机动大小
与方向；分析滤波器估计过程中轨道机动恢复情况。

图３　未知连续小推力下的非合作目标机动检测流程图
Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｌｏｗｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒ

ｕｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ
　

表２－１　地基跟踪站站址
Ｔａｂｌｅ２－１　Ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｓｔａｔｉｏｎｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

测站名称 纬度／（°） 经度／（°）

北京站 ４０．１１７ １１６．２２８

喀什站 ３９．５０５ ７５．９２９

昆明站 ２５．０２７ １０２．７９６

拉萨站 ２９．６５０ ９１．１００

表２－２　天基任务轨道与非合作目标轨道初值（１Ｊａｎ２０１５００：００：００．０００（ＵＴＣ））
Ｔａｂｌｅ２－２　Ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒｓｐａｃｅｂａｓｅｄｍｉｓｓｉｏｎｏｒｂｉｔｓａｎｄｕｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ

（１Ｊａｎ２０１５００：００：００．０００（ＵＴＣ））

轨道类型 ａ／（ｋｍ） ｅ ｉ／（°） ω／（°） Ω／（°） θ／（°）

ＳＢＳＳ１／２／３／４ ７１７８．１４０ ０ ９８．６０８ ０ １５０ ０／９０／１８０／２７０

Ｃ０３ ４２１６４．３０ ０．０００６９３ １．５５４ ２３．３５１ ３１０．１６７ ２８８．６８４
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表２－３　轨道机动序列参数
Ｔａｂｌｅ２－３　Ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒｏｒｂｉｔｍａｎｅｕｖｅｒｓ

机动类型 轨道机动序列

脉冲机动 ４Ｊａｎ２０１５０１：３０：００，０．１／１．０ｍ／ｓ，迹向，卫星质量：１８００ｋｇ

有限大推力

４Ｊａｎ２０１５００：００：００－４Ｊａｎ２０１５００：３０：００（地基观测），
３Ｊａｎ２０１５１６：００：００－３Ｊａｎ２０１５１６：３０：００（天基观测），
推力恒定：１００Ｎ，迹向，卫星质量：１８００ｋｇ，Ｉｓｐ：３５０ｓ

有限小推力 ３Ｊａｎ２０１５００：００：００－５Ｊａｎ２０１５２４：００：００，推力恒定：０．１Ｎ，径向与迹向，卫星质量：１８００ｋｇ，Ｉｓｐ：３５００ｓ

３　仿真算例分析

结合我国国内部分地面站（北京站、喀什站、昆

明站、拉萨站）和典型天基任务轨道（Ｓｐａｃｅｂａｓｅｄ
ｓｐａｃｅｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ，ＳＢＳＳ）［２４－２５］进行地基与天基观
测值仿真，此处选择在同一轨道面的四颗太阳同步

轨道为天基任务轨道，假设北斗二号 Ｃ０３星
（１１０．５°Ｅ）为待研究的非合作目标。地基跟踪站
坐标、天基任务轨道初值、非合作目标轨道初值、轨

道机动序列如表２所示。
１）未知脉冲推力检测结果
对于脉冲推力检测，数据仿真为一天４个２ｈ

弧段，４ｈ等间隔。待估参数为６个轨道要素、太阳
光压参数、脉冲推力大小与方向。图 ４与图 ５为
１ｍ／ｓ与０．１ｍ／ｓ脉冲推力作用与地基观测条件下
轨道机动检测情况，图中纵坐标代表的是机动前轨

道向后预报与机动后滤波器向前平滑并预报两者的

位置与速度差值。天基与地基观测条件下，检测出

的脉冲时刻与大小情况如表３，并利用检测出的初
值，从轨道机动前重新开始定轨，按照式（８），轨道
机动后的精度恢复情况如表３所示。

图４　１ｍ／ｓ脉冲推力作用与地基观测条件下
轨道机动检测情况

Ｆｉｇ．４　Ｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄ
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄ１ｍ／ｓｉｍｐｕｌｓｅｔｈｒｕｓｔ

　

图５　０．１ｍ／ｓ脉冲推力作用与地基观测条件下
轨道机动检测情况

Ｆｉｇ．５　Ｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄ
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄ０．１ｍ／ｓｉｍｐｕｌｓｅｔｈｒｕｓｔ

　

表３　脉冲轨道机动检测与恢复情况结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｉｍｐｕｌｓｅｔｈｒｕｓｔｍａｎｅｕｖｅｒｓ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｏｒｂｉｔｒｅｃｏｖｅｒｙ

工况
检测脉冲机

动时间（ＵＴＣ）
检测脉冲大

小／（ｍ·ｓ－１）
轨道恢复

时间／ｈ

地基观测

１ｍ／ｓ
４Ｊａｎ２０１５
０１：３０：０３

０．９９５ １９．５

０．１ｍ／ｓ
４Ｊａｎ２０１５
０１：２９：１８

０．１１２ ９．５

天基观测

１ｍ／ｓ
４Ｊａｎ２０１５
０１：３１：１２

０．９７０ ４８．５

０．１ｍ／ｓ
４Ｊａｎ２０１５
０１：３３：２７

０．２０４ ２６．５

２）未知连续大推力检测结果
对于连续大推力检测，观测数据为０．５ｍｉｎ间

隔进行仿真。待估参数为６个轨道要素、太阳光压
参数、连续推力大小与方向。此处设置连续大推力

方向为迹向、初值为８０Ｎ、方差为１００Ｎ。图６为地
基观测条件下定轨残差变化图，４Ｊａｎ２０１５００：００：
３０可以作为连续推力开始时刻。经过迭代后，当结
束时刻为４Ｊａｎ２０１５００：３１：００。然后根据确定的轨
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道机动时间段，用滤波器估计轨道机动的大小与方

向，并进行反向平滑，得到的连续大推力情况如图７
所示，图８是按照相同方法得到的天基观测条件下
的机动推力检测情况。具体检测结果与轨道机动恢

复情况如表４所示。
表４　连续大推力轨道机动检测与恢复情况结果
Ｔａｂｌｅ４　Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｈｉｇｈｆｉｎｉｔｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｏｒｂｉｔｒｅｃｏｖｅｒｙ

工况
检测连续机动

时间（ＵＴＣ）
检测连续推

力／（ｍ·ｓ－２）
轨道恢复

时间／ｈ

地基观测
开始时刻：４Ｊａｎ２０１５０１：３０：０３
结束时刻：４Ｊａｎ２０１５００：３１：００

如图１０ １３．５

天基观测
开始时刻：３Ｊａｎ２０１５１６：０３：００
结束时刻：３Ｊａｎ２０１５１６：３０：００

如图１１ ３２．０

图６　连续大推力作用与地基观测条件下
定轨残差变化图

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｉｄｕａｌｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ
ｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄｈｉｇｈｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔ

　

图７　连续大推力作用与地基观测条件下
机动推力检测情况

Ｆｉｇ．７　Ｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄ
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄｈｉｇｈｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔ

　

３）未知连续小推力检测结果
对于连续小推力检测，观测数据为０．５ｍｉｎ间

隔进行仿真。待估参数为６个轨道要素、太阳光压
参数、连续推力大小与方向。如图９，小推力仿真为
一天４个２ｈ弧段，４ｈ等间隔。在径向、迹向、横向
施加间隔为１ｍｉｎ的小速度脉冲为一阶高斯马尔科

图８　连续大推力作用与天基观测条件下
机动推力检测情况

Ｆｉｇ．８　Ｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｓｐａｃｅｂａｓｅｄ
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄｈｉｇｈｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔ

　

夫过程噪声，如式（１）所示。迭代随机小速度脉冲
大小，直到观测残差比满足要求（＜３σ^），表５给出
了地基与天基观测条件下的迭代过程，推力加速度

大约为０．００５ｃｍ／ｓ２，然后约束推力大小为０．０９Ｎ，
利用滤波器估计轨道机动大小与方向，如图１０～１１
所示。对于轨道机动恢复情况，连续小推力作用下，

位置误差不是很明显（ＲＲ＝５８．１ｍ，ＲＩ＝３２１．４ｍ，
ＲＣ ＝３６４．５ｍ），可以不用考虑定轨过程中的轨道机
动恢复情况。

图９　仿真连续小推力时间序列
Ｆｉｇ．９　Ｌｏｗｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｅｑｕｅｎｃｅ

　

表５　连续小推力作用与地基观测条件下
随机脉冲迭代过程

Ｔａｂｌｅ５　Ｔｈｅｉｔｅｒａｔｉｏｎｏｆｒａｎｄｏｍｉｍｐｕｌｓｅｎｏｉｓｅｏｎ
ｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄｌｏｗｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔ

随机脉冲／（ｃｍ·ｓ－１）
观测残差

地基观测 天基观测

０．０１ ＜１６σ^ ＜６００σ^
０．０５ ＜８σ^ ＜２００σ^
０．１０ ＜６σ^ ＜３０σ^
０．１５ ＜５σ^ ＜１５σ^
０．２０ ＜４σ^ ＜８σ^
０．２５ ＜３．５σ^ ＜４σ^
０．３０ ＜３σ^ ＜３σ^
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图１０　连续小推力作用与地基观测条件下
机动推力检测情况

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄ
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄｌｏｗｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔ

　

图１１　连续小推力作用与天基观测条件下
机动推力检测情况

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｎｅｕｖｅｒｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｓｐａｃｅｂａｓｅｄ
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄｌｏｗｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔ

　

４　结　论

本文针对不同推力作用、不同观测条件下的非

合作目标轨道机动检测及轨道恢复情况进行了普适

性研究与分析。分别针对脉冲推力、连续大推力及

连续小推力三种模式，提出了非合作目标轨道机动

检测策略，并通过仿真测试算例，给出了轨道机动检

测结果与轨道精度恢复情况。研究表明，本文采用

的策略可以满足多数非合作目标轨道机动检测需

求，为工程实际提供有益的借鉴，但结论只是针对本

文给出的仿真条件，对于更为复杂的实际条件约束，

需要进一步深入研究。
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