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航天器多约束交会的仅测角导航最优多目标闭环制导
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摘 要:研究了航天器多约束交会的仅测角导航最优多目标闭环制导问题,优化目标包括交会时

间、燃耗和仅测角导航可观性指标,并考虑了视觉传感器视场角、推力器推力幅度和最小安全距离

等各种约束条件,建立了多约束、多目标优化下的仅测角导航和闭环制导问题的数学模型,分析了

仅测角导航和闭环制导之间的耦合关系。最后,通过 Matlab遗传算法工具箱中的多目标优化函

数,求解得到了该多目标优化模型的Pareto最优解集,结果显示交会时间、燃耗和仅测角导航可观

性指标不能同时达到最优,存在相互制约关系,即提高其中一种优化目标的性能会降低其他优化

目标的性能。
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OptimalMulti-ObjectiveClosed-LoopGuidancewithAngles-Only
NavigationforSpacecraftMulti-ConstrainedRendezvous
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Abstract:Theoptimalmulti-objectiveclosed-loopguidancewithangles-onlynavigationforspace-
craftmulti-constrainedrendezvousisstudied. Theoptimizationobjectivesincluderendezvous
time,fuelcost,andobservabilityofangles-onlynavigation,andvariousconstraintssuchasthe
fieldofviewofvisionsensor,thethrustmagnitude,andtheminimumsafedistanceareconsid-
ered.A mathematicalmodelofangles-onlynavigationandclosed-loopguidancewithmulti-con-
straintandmulti-objectiveoptimizationisestablished,andthecouplingrelationshipbetweenan-
gles-onlynavigationandclosed-loopguidanceisanalyzed.Finally,theParetooptimalsolutionset
ofthemulti-objectiveoptimizationmodelisobtainedbyusingthemulti-objectiveoptimization
functionintheMatlabgeneticalgorithmtoolbox.Theresultsshowthattherendezvoustime,fuel
cost,andobservabilityofangles-onlynavigationcannotreachtheoptimalvalueatthesametime,

andtherearemutualconstraintsbetweenthem.Thatis,improvingtheperformancesofoneofthe
optimizationobjectivesdegradestheperformancesoftheotheroptimizationobjectives.
Keywords:Angles-onlynavigation;Spacecraftmulti-constrainedrendezvous;Multi-objectiveopti-
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0 引言

随着航天技术的不断发展,航天任务范围也从传

统的通信、导航和遥感等应用领域向在轨服务[1-2]、空
间碎片清理[3-4]、编队飞行[5-6]和深空探测[7-8]等新型

航天任务拓展,这些新型航天任务都涉及针对空间目

标的自主交会操作,相关技术也成为了国际竞争前沿

技术[9]。
为了成功实施针对空间目标的自主交会操作,亟

需提升航天器的自主运行能力,这其中涉及自主目标

检测、自主相对导航及自主轨迹规划和控制等方面的

研究[9]。本文重点研究了航天器自主交会操作中的

自主相对导航问题,即航天器能够通过星载相对导航

传感器,自主获取空间目标相对于航天器的相对状态

信息。目前常用来测量空间物体之间相对状态信息

的有源主动式传感器(例如激光和微波雷达等),由于

其功耗、质量和体积都比较大,使得它们无法应用在

微小卫星平台上;而无源被动式传感器(例如可见光

和红外相机等)在这一方面具有较大的优势[10-12],因
为它们对卫星总体质量和功耗的设计影响很小[13],
且能作用的相对导航范围较广。此外,大部分航天器

都配备了星敏感器,如果方向合适,可用于探测其视

野范围内的空间目标,并根据测得的视线角信息执行

相对导航任务[9,12,14]。其中,仅测角导航技术代表

了多种高级分布式空间系统的明确使能技术,包括

空间态势感知、自主交会对接、分布式孔径科学和

涉及空间非合作目标的在轨维修等任务[9,12,15]。
仅测角导航技术指通过单个相机在一段时间内测

量航天器和空间目标之间的视线角信息,以推导出它

们之间的相对状态信息。然而,由于单目相机深度信

息的缺失,仅测角导航存在星间距离不可观测的问

题[16-17]。目前,已经有许多学者研究了提高仅测角导

航可观性的方法。D.C.Woffinden和D.K.Geller[18-19]

通过六自由度仿真,证明了实际情况下仅测角导航

在自主交会中的实用性,分析了仅测角导航系统可

观测的条件,并提出了通过轨道机动来提高仅测角

导航可观性的方法。李九人等[20]在 Woffinden和

Geller的基础上,研究了提高仅测角导航可观性的

轨道机动策略。J.Grzymisch等[21-22]提供了描述仅

测角导航可观性的新方法,并给出了典型的不可观

测的轨道机动方式。G.Gaias等[23]基于相对轨道

根数,研究了基于轨道机动的仅测角导航问题。罗

建军等[24]研究了仅测角导航多约束交会的闭环最

优制导问题,其优化目标包括燃耗、仅测角导航可

观性指标和误差协方差,并把误差协方差作为约束

条件进行分析,且优化目标函数的最终形式为燃耗

和仅测角导航可观性指标的加权值。由于燃耗和

仅测角导航可观性指标的量纲、数量级不同,这种

通过加权值作为最终的优化目标函数的建模方式,
其加权值的大小严重依赖于数量级较大的优化目

标。总结以上方法,这些研究主要集中在如何提高

仅测角导航可观性的轨道机动策略上,并没有充分

考虑仅测角导航和闭环制导之间存在的耦合关系。
这样虽然可以提高仅测角导航系统的可观性,但同

时也带来了更多的燃耗与碰撞风险的问题,并且没

有考虑燃耗、推力器推力幅度以及光学导航相机视

场角和探测时间等约束条件,并不能满足航天器实

际交会场景中的使用要求。
本文充分考虑了仅测角导航和闭环制导之间

存在的耦合关系,以及航天器自主交会场景中存在

的各种约束条件,开展了多约束、多目标优化下的

仅测角导航和闭环制导问题研究,旨在获得3个优

化目标的Pareto最优解集。3个优化目标包括交会

时间、燃耗和仅测角导航可观性指标,从而为不同

情形下基于仅测角导航的航天器自主交会任务提

供解决方案。为了达到此目的,本文采用Clohessy-
Wiltshire(CW)方程作为航天器的相对动力学模

型,建立了多约束、多目标优化下的仅测角导航和

闭环制导问题的数学模型,并分析了仅测角导航和

闭环制导之间存在的耦合关系。由于3个优化目标

的量纲和数量级不同,导致它们之间的值相差很

大,如果采用传统的加权值法构建最终的优化目标

函数,则加权值的大小严重依赖于数量级较大的优

化目标。此外,传统的优化方法仅能求出优化问题

的局部最优解,并且求解结果严重依赖于初始值。
因此,最后通过Matlab遗传算法工具箱中的多目标

优化函数,求解得到了该多目标优化模型的Pareto
最优解集,证明了3个优化目标之间存在相互制约

关系,即提高其中一种优化目标的性能会降低其他

优化目标的性能。

1 相对动力学模型

采用著名的CW 方程[25]作为主星和副星之间

自主交会的相对动力学方程,该方程建立在笛卡尔

坐标系中,如图1所示,其中x 轴背离地心,z 轴垂

直主星的轨道平面,y轴在轨道平面内且与x轴和z
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轴满足右手定则。若不考虑摄动,则CW方程为

ẍ-2ω̇y-3ω2x=ux

ÿ+2ω̇x=uy

z̈+ω2z=uz

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(1)

其中,ω为主星的轨道角速率;x、y和z为相对

位置分量;ux、uy 和uz 为副星的推力加速度分量。

图1 LVLH坐标系定义

Fig.1 DefinitionofLVLHframe

假设副星没有进行轨道机动操作,即ux、uy 和

uz 均为零,则对式(1)进行积分之后得到CW 方程

的解为

x(t)=[4-3cos(ωt)]x0+
sin(ωt)

ω
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ë
êê

ù

û
úú̇x0+

2(1-cos(ωt))
ω

é

ë
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ù

û
úú̇y0

y(t)=[6(sin(ωt)-ωt)]x0+y0+

2(cos(ωt)-1)
ω
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ù
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úú̇x0+

(4sin(ωt)-3ωt)
ω
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ù
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úú̇y0

z(t)=cos(ωt)z0+
sin(ωt)

ω
é

ë
êê

ù

û
úú̇z0

ẋ(t)=3ωsin(ωt)x0+cos(ωt)̇x0+2sin(ωt)̇y0

ẏ(t)=[6ω(cos(ωt)-1)]x0-2sin(ωt)̇x0+

[4cos(ωt)-3]̇y0

ż(t)=-ωsin(ωt)z0+cos(ωt)̇z0 (2)

由式(2)得到状态转移矩阵为

Φ(t,t0)= [Φ1(t,t0) Φ2(t,t0)]=
Φ11 Φ12
Φ21 Φ22
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(3)

其中,Φ1=
Φ11

Φ21
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;Φ2=

Φ12

Φ22
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。 其具体的子

矩阵的表达式为

Φ11=
4-3cos(ωt) 0 0
6(sin(ωt)-ωt) 1 0

0 0 cos(ωt)
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(4)

Φ12=

sin(ωt)
ω

2(1-cos(ωt))
ω 0

2(cos(ωt)-1)
ω

4sin(ωt)-3ωt
ω 0

0 0 sin(ωt)
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(5)

Φ21=
3ωsin(ωt) 0 0

6ω(cos(ωt)-1) 0 0
0 0 -ωsin(ωt)
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Φ22=
cos(ωt) 2sin(ωt) 0

-2sin(ωt) 4cos(ωt)-3 0
0 0 cos(ωt)
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(7)

令系统状态量χ=(rT,vT)T =(x,y,z,̇x,̇y,

ż)T,控制向量u=(ux,uy,uz)T。对于副星有轨道

机动操作的情况,系统状态量χ 的传播方程为

χ(t)=Φ(t,t0)χ0+∫
t

t0
Φ2(t,τ)u(τ)dτ (8)

对于给定的航天器自主交会任务,定义其初始

状态和最终状态为

χ(t0)=χ0

χ(tf)=χf
{ (9)

副星的推力矢量可以近似为n 个速度脉冲

u(t)=∑
n-1

i=0
Δviδ(t-ti), i=0,1,…,n-1 (10)

其中,ti 是施加脉冲机动的时间;Δvi =(Δvxi,

Δvyi,Δvzi)T;δ(t-ti)是狄拉克函数。
将式(10)代入式(8),得到

χ(tf)=Φ(tf,t0)χ(t0)+∑
n-1

i=0
Φ2(tf,ti)Δvi,

i=0,1,…,n-1 (11)
定义

Δχ=χ(tf)-Φ(tf,t0)χ(t0) (12)

Δυ=[(Δv0)T(Δv1)T…(Δvn-1)T]T (13)

Ξ= [Φ2(tf,t0),Φ2(tf,t1),…,Φ2(tf,tn-1)]T (14)
得到

Δχ=ΞTΔυ (15)

当n=1时,式(15)一般无解。令[ΞT,Δχ]为

式(15)所描述的线性方程组的增广矩阵,如果

rank([ΞT,Δχ])=rank(ΞT),则式(15)有解,否则

式(15)无解。当n=2时,由式(15)得到

Δυ=(ΞT)-1Δχ (16)
当n>2时,式(15)有多个解,它的一般解的形

式为[26]
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Δυ=(ΞT)-Δχ+(I-(ΞT)-ΞT)λ (17)
其中,(ΞT)- 是ΞT 的任意广义逆矩阵;λ 是任

意3n×1的向量。
如果选择最小范数解,则获得n 个脉冲机动的

速度增量为

Δυ=(ΞΞT)-1ΞΔχ (18)
如果n 个脉冲机动不满足推力器能力的约束

条件,则可以将最小范数解作为初始解,通过调整

变量λ 来最小化燃耗,从而使其满足推力器能力的

约束条件,否则式(15)无解。

2 仅测角导航和闭环制导耦合关系分析

根据图2所示视线测量几何示意图,可以建立

非线性的视线测量方程为

z=
α
ε
æ

è
ç

ö

ø
÷=

arctanxc

yc
æ

è
ç

ö

ø
÷

arctan-
zc

(xc)2+(yc)2
æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

(19)

其中,上标c表示相机坐标系,可以进行省略;

α 和ε分别表示相对方位角和相对俯仰角。

图2 视线测量几何

Fig.2 Line-of-sightmeasurementgeometry

假设相机的测量噪声较小,则可以忽略其影

响,并对式(19)进行类线性化[21]。对式(19)中的第

1个分式两边取正切得到

xcosα-ysinα=0 (20)
对式(19)中的第2个分式两边取正切,并将式

(20)代入其中得到

ysinε+zcosαcosε=0 (21)
将式(20)和式(21)整理成线性齐次方程组的

形式为

Π(z)χ=02×1 (22)

其中,Π(z)的表达式为

Π(z)=
cosα -sinα 0 0 0 0
0 sinε cosεcosα 0 0 0

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(23)

由式(23)可知,Π(z)表示的矩阵是满秩的,即

rank(Π(z))=2<6 (24)
根据式(24)可以得出式(22)的解不唯一,因此

需要3组视线角观测量才能正确地求出主星和副星

之间真实的相对状态信息。假设有3组视线角观测

量,得到

Π(z0)χ0=02×1
Π(z1)χ1=02×1
Π(z2)χ2=02×1

ì

î

í

ï
ï

ïï

(25)

根据式(11),主星和副星之间相对状态传播方

程的离散形式为

χk =Φ(tk,t0)χ0+∑
n-1

i=0
Φ2(tk,ti)Δvi,

i=0,1,…,n-1 (26)
根据式(26)得到χ0、χ1 和χ2 之间的关系为

χ1-Φ(t1,t0)χ0-Φ2(t1,t0)Δv0=06×1
χ2-Φ(t2,t0)χ0-Φ2(t2,t0)Δv0-
 Φ2(t2,t1)Δv1=06×1

ì

î

í

ï
ï

ïï

(27)
将式(27)代入式(25),得到

02×3 02×3
Π(z1)Φ2(t1,t0) 02×3
Π(z2)Φ2(t2,t0) Π(z2)Φ2(t2,t1)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

Δv0
Δv1

é

ë

ê
ê

ù

û
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ú=

 -

Π(z0)

Π(z1)Φ(t1,t0)

Π(z2)Φ(t2,t0)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

χ0 (28)

式(28)有非零解的必要条件是式(28)为非齐

次方程式,即式(28)的左边为非零矩阵

Π(z1)Φ2(t1,t0)Δv0 ≠02×1
Π(z2)Φ2(t2,t0)Δv0+
 Π(z2)Φ2(t2,t1)Δv1 ≠02×1

ì

î

í

ï
ï

ïï

(29)

为了使仅测角导航系统可观,Δv0 和Δv1 不能

全为零,即副星必须执行轨道机动操作,且需要满

足式(29)表示的条件。当测量信息完备时,相对导

航系统与制导系统基本是相互独立的;然而,当相

对导航系统仅能输出视线角信息时,二者是耦合

的[26-28]。假设ti 时刻仅测角导航的误差为 Δ̂χi =
(ΔrT

i ΔvT
i)T,对于脉冲机动操作,可以得到ti+1 时

刻的制导误差为[24]

Δχi+1=
-Φ11Δri-Φ12Δvi

-Φ21Δri-Φ22Δvi

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú=-ΦΔ̂χi (30)
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由式(30)可知,仅测角导航误差与制导误差满

足线性关系,那么仅测角导航误差收敛时制导误差

也随之收敛。另外,仅测角导航和闭环制导的流程

如图3所示。

图3 仅测角导航和闭环制导流程

Fig.3 Flowchartoftheclosed-loopguidancewithangles-onlynavigation

3 多目标优化模型

3.1 目标函数

第1个目标函数表示交会时间,即

minf1(x)=Jt=tf (31)
第2个目标函数表示燃耗大小,即

minf2(x)=Jf=∑
n-1

i=0
Δvi ,i=0,1,…,n-1(32)

第3个目标函数表示仅测角导航可观性指

标[29],即

minf3(x)=Jo=∑
n-1

i=1
Jo,i

=∑
n-1

i=1

􀭵xT
i,relxi,rel,i=0,1,…,n-1 (33)

其中,式(33)表示轨道机动操作前后副星和主

星之间的相对轨迹的差异性,两者轨迹差异越大,
则Jo越小,代表轨道机动操作后仅测角导航可观性

指标越好;􀭵xi,rel为没有进行轨道机动操作的副星和

主星之间的相对轨迹,xi,rel 为进行轨道机动操作后

副星和主星之间的相对轨迹。

3.2 优化变量

由于是最短时间的集合,因此优化变量包括交

会时间tf,继而轨道机动操作的时间点ti(i=0,1,
…,n-1)也是优化变量,即到达每个路径点的时间

应更少。另外,优化变量还包括速度增量Δvi,i=
0,1,…,n-1,其计算公式由式(16)和式(18)确定,

并且需要满足推力器能力的约束条件。

3.3 约束条件

首先,副星和主星之间需要满足相对动力学的

约束条件为

χi+1-Φ(ΔT)χi-Φ2(ΔT)Δvi=06×1,

i=0,1,…,n-1 (34)
其中,ΔT 表示采样时间间隔。
在初始时刻t0 和终止时刻tf 上需满足的边界

约束条件为

χ(t0)=χ0

χ(tf)=χf
{ (35)

对于机动操作的时间点ti(i=0,1,…,n-1),
为了在机动操作前有足够的时间用于副星调整姿

态,ti(i=0,1,…,n-1)需满足以下约束条件

t0 ≤t1 <t2… <tn-1 ≤tf
ti+1-ti ≥Δt{ ,i=0,1,…,n-1 (36)

其中,Δt定义了两次脉冲机动操作之间的最小

时间间隔。
对于微小型卫星,由于配备的推力器能提供的

推力大小有限,所以单次脉冲机动操作的速度增量

和整个时间段轨道机动操作的总速度增量需满足

以下条件

Δvi ≤Δvmax

∑
n-1

i=0
Δvi ≤utotal{ ,i=0,1,…,n-1 (37)

其中,Δvmax表示单次脉冲机动操作允许的最大速
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度增量;utotal表示允许施加于副星的最大总速度增量。
为了保证主星始终在副星的相机视场内,需要

满足的约束条件为

 

χi(3,1)
χi(2,1)

≤tan
γ
2

æ

è
ç

ö

ø
÷

χi(1,1)
χi(2,1)

≤tanβ
2

æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

,i=0,1,…,n-1 (38)

其中,γ 和β 分别表示导航相机的最大水平视

场角和最大垂直视场角

最后,为了保证副星和主星不发生碰撞,需要

满足的被动安全约束条件为

χ2
i(1,1)+χ2

i(2,1)+χ2
i(3,1)≥rsafe,

i=0,1,…,n-1 (39)
其中,rsafe表示被动安全轨迹中的最小安全距离。

3.4 数学模型

最后,提出的多目标优化模型的数学表达式为

minf(x)=min[f1(x),f2(x),f3(x)]

s.t.
χi+1-Φ(ΔT)χi-Φ2(ΔT)Δvi=06×1
χ(t0)=χ0

χ(tf)=χf

t0 ≤t1 <t2… <tn-1 ≤tf
ti+1-ti ≥Δt
Δvi ≤Δvmax    ,i=0,1,…,n-1 (40)

∑
n-1

i=0
Δvi ≤utotal

χi(3,1)
χi(2,1)

≤tan
γ
2

æ

è
ç

ö

ø
÷

χi(1,1)
χi(2,1)

≤tanβ
2

æ

è
ç

ö

ø
÷

χ2i(1,1)+χ2i(2,1)+χ2i(3,1)≥rsafe

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

其中

 

f1(x)=tf

f2(x)=∑
n-1

i=0
Δvi

f3(x)=∑
n-1

i=1

􀭵xT
i,relxi,rel

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

,i=0,1,…,n-1 (41)

式(40)和式(41)表述的多约束多目标优化模

型可被归纳为求Pareto最优解集的问题形式。

4 仿真校验

4.1 问题配置

本文通过 Matlab遗传算法工具箱中的多目标优

化函数,求解上述多目标多约束情况下的仅测角导航

和闭环制导问题的数学模型。与传统的优化方法相

比,遗传算法适合于求解复杂的多目标优化问题,并
具有较强的鲁棒性;而传统的优化方法仅能求出优化

问题的局部最优解,且求解结果严重依赖于初始值。
遗传算法所采用的仿真参数如表1所示,需要解决的

仅测角导航和闭环制导问题的参数配置如表2所示。
本文主要进行了副星从10km处通过仅测角导航交

会抵近主星至1km范围内的数值仿真,并且主星和

副星的初始和终端相对状态为

χ0=(-100m -10000m -100m
0.1m/s 0.1m/s 0.1m/s)T

χf=(0m -1000m 0m
0m/s 0m/s 0m/s)T

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(42)

表1 遗传算法中采用的仿真参数

Tab.1 Simulationparametersusedingeneticalgorithm

参数 值

编码方法 浮点数编码

种群大小 200

最大代数 300

选择类型 随机竞争选择

竞争大小 2

交叉类型 算术交叉

交叉概率 0.9

变异类型 不均匀

变异概率 0.10

停止准则 停滞代数

最优个体系数 0.2

适应度函数偏差 1×10-10

表2 问题配置

Tab.2 Problemconfigurations

参数 值

脉冲数量n 2,3,4

交会时间tf/min 搜索区域[50,250]

Δt/min 10

rsafe/m 500

导航相机视场角γ×β/(°) 30×24
单次脉冲机动的最大速度

增量Δvmax/(m·s-1)
3

最大总速度增量utotal/(m·s-1) 30

主星初始绝对轨道根数

(a,e,i,Ω,ω,M)
(6878.137km,0,40°,

120°,0°,50°)

导航相机测量噪声 1mrad/axis

状态量初始传递误差
(50m,500m,50m,0.01m/s,

0.1m/s,0.01m/s)
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4.2 仿真结果

首先,针对不同的问题配置形式,在相同的计

算机资源条件下(lenovo,Windows7,intelCORE
i7),程序运行一次得到仿真结果的时间如表3所

示。另外,表4给出了轨道机动操作的脉冲次数分

别为2、3和4时的4组Pareto最优解集。

表3 运算时间统计

Tab.3 Statisticsofoperationtime

脉冲次数n 运算时间t/s

2 124

3 141

4 163

表4 不同脉冲次数下4组Pareto最优解集

Tab.4 FoursetsofParetooptimalsolutionswithdifferent

numbersofimpulses

案例
交会时间

f1/s

燃耗f2/
(m·s-1)

仅测角导航可观性

指标f3/m2

轨道机动操作的脉冲次数n=2时

Case1 4000 3.1558 8.5463×106

Case2 6000 1.9776 7.9105×106

Case3 10000 1.5257 6.2890×106

Case4 12000 0.8701 5.8318×106

轨道机动操作的脉冲次数n=3时

Case1 7000 3.8200 3.0061×107

Case2 9000 2.0764 2.5847×107

Case3 11000 1.8934 2.4984×107

Case4 13000 1.5696 2.4729×107

轨道机动操作的脉冲次数n=4时

Case1 7500 7.6791 3.4961×107

Case2 9000 6.9474 3.3101×107

Case3 10500 3.8612 3.1140×107

Case4 12000 2.7680 2.9549×107

针对不同脉冲次数下的配置问题,本文提出的

多目标优化模型的仿真结果如图4~图6所示。其

中,优化目标f1(单位为s)为交会时间,优化目标

f2(单位为m/s)为燃耗,优化目标f3(单位为 m2)
为仅测角导航可观性指标。

通过分析表3中显示的结果,得出轨道机动操

作的脉冲次数越多,在相同的计算机资源条件下,程
序运行一次得到仿真结果所花的时间越久。通过分

析 图4~图6以及表4中显示的结果,得出航天器

(a)f1vsf2

(b)f1vsf3

(c)f2vsf3

图4 二次脉冲机动操作下的仿真结果

Fig.4 Simulationresultsoftwo-impulse

(a)f1vsf2

08
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(b)f1vsf3

(c)f2vsf3

图5 三次脉冲机动操作下的仿真结果

Fig.5 Simulationresultsofthree-impulse

(a)f1vsf2

(b)f1vsf3

(c)f2vsf3

图6 四次脉冲机动操作下的仿真结果

Fig.6 Simulationresultsoffour-impulse

交会时间越长,则燃耗就越小,且仅测角导航可观性

就越好。因此,交会时间、燃耗和仅测角导航可观性

指标之间存在相互制约关系,即提高其中一种优化目

标的性能会降低其他优化目标的性能。由此,在航天

器自主交会过程中采用仅测角导航技术时,可以通过

增加航天器的交会时间来降低燃耗,并且可以提高仅

测角导航可观性指标。此外,从图4~图6以及表4
可以看出,在相同的交会时间下,脉冲次数越多,则燃

耗就越大。当交会时间为12000s时,二次脉冲机动

操作下的燃耗为0.8701m/s,三次脉冲机动操作下的

燃耗为1.4984m/s,四次脉冲机动操作下的燃耗为

2.7680m/s。因此,脉冲次数的多少对燃耗大小也起

着至关重要的作用。

5 结论

本文开展了航天器多约束交会的仅测角导航

最优多目标闭环制导问题研究,建立了多约束、多
目标优化下的仅测角导航和闭环制导问题的数学

模型。通过 Matlab遗传算法工具箱中的多目标优

化函数,求解得到了该多目标优化模型的Pareto最

优解集,并得到以下结论:

1)轨道机动操作的脉冲次数越多,在相同的计

算机资源条件下,程序运行一次得到仿真结果所花

的时间越久。

2)交会时间、燃耗和仅测角导航可观性指标之

间存在相互制约关系,即提高其中一种优化目标的

性能会降低其他优化目标的性能。此外,在相同的

交会时间下,脉冲次数越多,则燃耗就越大,所以脉

冲次数的多少对燃耗大小也起着至关重要的作用。

  该多目标优化模型求解得到的Pareto最优解
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集,可以为不同情形下基于仅测角导航的航天器自

主交会任务提供解决方案。
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