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基于调相机制的航天器碰撞规避策略设计*
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摘 要：针对携带电推进等小推力推进系统工作的航天器，提出一种利用连续推力调相机制的在轨碰撞规避机

动策略。首先，采用混沌多项式展开方法对初始状态不确定性的航天器碰撞概率进行分析，并以此作为碰撞规

避策略的评价指标；进而推导了一种适用于小推力的轨道机动的解析解。利用这一解析结果可以提出一种新的

避碰方法，即通过航天器轨道相位的微调减小航天器碰撞概率，并且在机动后能够迅速恢复原轨道相位。数值

仿真表明：基于所提出的避碰机动策略，可以在较短时间内减小碰撞概率。数值仿真还揭示了避碰时间、燃耗

和推力加速度之间的关系。
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Design of collision avoidance strategies based on phase modulation 

mechanism for spacecraft in circular orbit

LUO Yufei， MENG Yunhe

School of Artificial Intelligence， Sun Yat-sen University， Zhuhai 519082， China

Abstract： This paper proposed a collision avoidance maneuver strategy using a continuous thrust 

phasing mechanism for spacecraft equipped with low-thrust propulsion systems， such as electric 

propulsion. Firstly， the spacecraft collision probability based on the uncertainty of the initial state using 

chaotic polynomial expansion was analyzed， which served as an evaluation metric for collision 

avoidance strategies. Subsequently， an analytical solution for orbital maneuver applicable to low-thrust 

propulsion was derived. This analytical solution introduces a novel collision avoidance method， which 

involved fine-tuning the spacecraft's orbital phase to reduce collision probability. Besides， this method 

could swiftly restore the original orbital phase post-maneuver. Numerical simulations demonstrate that 

the proposed collision avoidance strategy effectively reduced collision probability within a short time. 

The simulations also revealed the relation between collision avoidance time， fuel consumption， and 

thrust acceleration. 

Key words： collision avoidance strategy； collision probability； low-thrust propulsion system； 

analytical control law

随着空间技术的不断发展，空间环境中的人

造物体越来越多，在轨空间碎片不断增加（李春来

等， 2002； Johnson， 2007）。McDowell（2020）指出，

到 2020年，已记录的直径大于 5 cm的在轨空间目
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标超过 20 000 个，并且还在迅速增加。而且，

各国正在积极推进各种大规模星座计划，如：

美国 SpaceX 公司提出的“星链”计划，预计在

300~1 100 km 的低地球轨道上部署 4 万颗卫星。

OneWeb、Lightspeed 等大型星座的推进都将导致

空间环境日益拥挤。日益增多的空间碎片将对长

期运行的航天器产生严重威胁。已经发生多起对

在轨航天器造成威胁的事件，例如：1996年Cerise

卫星的姿态失控（Sweeting et al.， 2004）、Iridium23

和 Cosmos2251 的碰撞（Wang， 2010）。面对数量众

多的空间目标，航天器在运行时需要对可能发生

的碰撞进行预警，提前做出机动以避免碰撞发生。

在碰撞预警方面，Lei et al.（2004）提出了一种

使用球面三角函数的碰撞检测解析算法计算两空

间物体的碰撞概率。Jones et al.（2013）提出了一种

基于混沌多项式展开的航天器碰撞检测方法，有

效计算了航天器碰撞概率。Florijn （2015）认为可

以通过卫星轨道部署的方式减小碰撞概率。Zhang 

et al.（2020）采用混合高斯模型传播轨道不确定性，

再利用等效长方体方法计算卫星瞬时碰撞概率。

吴启星等（2020）提出了一个安全系数以表征星座

防碰性能。此外，精确的初始状态估计能够有效减

小碰撞预警的虚警率，减小机动燃耗。随着导航定

轨技术的发展，航天器将具备自主高精度导航能

力，例如：X射线脉冲星导航技术利用来自脉冲星的

X 射线辐射来估计航天器的位置和速度（Wang et 

al.，2023a）。Wang et al.（2023b, 2023c）研究了最小

二乘方法在X射线脉冲星定规方面的应用，还推导

了一种在轨定时方法，用于估计脉冲相位传播模型

的超参数，相比传统方法提高了计算效率和精度。

针对规避机动的研究，星链卫星采取提前抬

升轨道或者延后抬升轨道的方法，目的是通过高

度分层的方式避免碰撞（Song et al.，2023）。文献

（SpaceX， 2022; Alarcón-Rodriguez et al.，2004）指出

欧空局处理了 5次 ERS-1、ERS-2和 Envisat轨道避

碰机动。当碰撞概率大于 1 × 10-4 （部分航天器为

大于 2 × 10-4）时，航天器将做出避碰机动，机动

方式是向最优机动方向施加脉冲。Slater et al.

（2006）研究了编队卫星的碰撞规避问题，采用线

性理论计算不确定性协方差随航天器运动的发展，

提出了一种能将碰撞概率降到最低同时节省燃料

的机动算法。Lee（2012）研究了 GEO 和 IGSO 轨道

卫星的避碰策略，认为当两卫星相对位置接近轨

道误差时就应该进行避碰机动。Chu et al.（2016）建

立双航天器的交会动力学模型，采用高斯伪谱法

考虑卫星结构和翻转特性对航天器近距离碰撞避

免问题进行优化求解。Yoon et al.（2020）提出通过

改变几次卫星发射之间的时间窗口、部署精度和

对轨道扰动力控制策略以减小编队卫星之间的碰

撞概率。李翠兰等（2014）对交会对接任务的碰撞

规避策略开展研究，提出了基于脉冲控制的高度规

避、时间规避和与控制策略结合的规避方法。

小推力航天器是未来的趋势，基于小推力的碰

撞规避策略研究非常重要。Qi et al.（2011）通过在

不同时间点切换控制律，通过小推力实现了航天

器追逐问题的碰撞规避。Hernando-Ayuso et al.（2021）

研究了圆轨道中两个航天器的最优碰撞规避问题，

采用间接法求解了最优控制律。de Vittori et al.（2022）

提出了完全解析的碰撞规避控制律，为燃料最优

的避碰问题提供良好的初值猜测。Ströbel et al.（2023）

研究了在相对运动平面上小推力作用时间和规避

距离之间的关系，可以求解特定碰撞概率所需的

机动过程。

本文提出一种基于小推力调相机动方法的航

天器在轨避碰策略。该方法基于连续小推力实现

机动并快速实现碰撞规避。首先，提出采用混沌

多项式进行碰撞概率估计；并推导一种连续推力

作用下的航天器在轨机动方法，通过椭圆积分的

求解可以解析得到机动轨迹；然后，提出碰撞规

避策略与流程；最后，通过仿真验证所提出避碰

策略的有效性。

1 基于混沌多项式展开的碰撞概率
估计

传统的避碰概率估计方法有 BOX 门限、即时

估计等（Chao et al.，2019；Li et al.，2022）。这里

介绍基于混沌多项式展开（PCE，polynomial chaos 

expansions）的碰撞概率估计方法。

1. 1　混沌多项式展开

PCE 是一种代理模型技术，旨在通过将随机

系统投影到谱多项式基上，进而生成近似解。PCE

方法首次由 Wiener 提出，但收敛速度较慢。以

Hermite 为基础的多项式混沌展开由 Ghanem et al.

（2003）提出并完善。这里采用非侵入式混沌多项

式 展 开（NIPCE，non-intrusive polynomial chaos 

expansion）方法进行轨道不确定性量化，该方法将

响应函数视作黑箱，只关注系统输入和输出的映

射关系而不要求函数具体表达式。
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设航天器的初始状态随机变量为

Z = ( z1，z2，⋯，zd )，   Z ∈ R  d ， （1）

其中 d为随机变量维度，Z为各维随机变量组成的

向量。航天器的在轨运动可以表示为随机常微分

方程组：

Ẋ = f (X，t，u，Z )， （2）

其中 t表示时间，u表示控制变量，X表示航天器运

动状态向量。

方程（2）可通过多项式近似表示为线性方程：

X ( t，Z ) ≈ X̂ ( t，Z ) = ∑
i = 0

P

ci ( t )ϕi (Z )， （3）

其中ϕi (Z ) 是与变量分布对应的归一化正交多项式

基，i是ϕi (Z ) 的阶数，ci ( t ) 是ϕi (Z ) 的系数向量。

参数 P由多项式的最高阶数 p和随机变量维度 d决

定，满足

P + 1 = (d + p )！
d！p！ . （4）

依据 NIPCE 方法，随参数 P 接近无穷，PCE

的近似解 X̂ ( t，Z ) 将收敛到真实解X ( t，Z )。根据式

（4），P随 p和 d的增加而迅速增加，进而导致维数

灾难。因此，在计算多项式系数前设计合理的展

开阶数十分重要。

正交多项式基ϕi (Z ) 满足以下的正交特性：

δαβ = ∫-1

1
ϕα (Z )ϕβ (Z ) ρ (Z )dZ， （5）

式中 δαβ是Kronecker delta函数，α和 β为多重指标，

ρ (Z ) 为正交多项式族ϕ ( z ) 的权函数。由于Z的各

个变量独立分布，因此ϕi (Z ) 可以表示为单变量多

项式基函数的张量积，即

ϕαi (Z ) = ∏
j = 1

d

ϕαj ( zj )， （6）

其中ϕαj ( zj )为第 j个方向阶数为αj的多项式阶函数。

ρ (Z ) 决定了所选取的多项式类型。例如，当 zj服从

均匀分布时，对应的多项式基函数 ϕ ( zj ) 应选取

Legendre多项式。当 zj服从正态分布时，ϕ ( zj )应选

取Hermite多项式。

混沌多项式展开方法的关键在于求解正交多

项式基函数的系数 ci ( t )。ci ( t ) 可以通过随机采样的

Z获得的X ( t，Z ) 投影到ϕi (Z ) 上得到。

ci ( t ) = E (X ( t，Z )，ϕi (Z ) )
E (ϕi (Z )，ϕi (Z ) ) ， （7）

E (·) 表示期望预算函数。

设ai = E (ϕi (Z )，ϕi (Z ) )，则式（7）化简为

ci ( t ) = 1
ai ∫X ( t，Z )ϕi (Z ) ρ (Z )dZ， （8）

式（8）可以通过高斯积分近似计算得到。设高斯积

分网格节点Z j处的权重为b，近似积分方程为

ci ( t ) = 1
ai

∑
j = 1

M

X ( t，Z j )ϕi (Z j )bj， （9）

其中M为高斯网络节点的总数。

对于多维变量的高斯积分，通常采用张量网

络或稀疏网络计算。黄悦琛（2018）指出，当变量

维度≥ 5时，稀疏网络表现出更好的效果。本文将

地心惯性系下的位置、速度视为随机变量，总共 6

维，采用稀疏网格方法计算高斯积分。

1. 2　基于PCE方法的碰撞概率计算

对航天器和空间目标在一段时间内的碰撞概

率进行估计。假设航天器和空间目标的初始状

态为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

Xsat ( t0 ) = [ rsat ( t0 )T；vsat ( t0 )T ]，
X tg ( t0 ) = [ r tg ( t0 )T；v ref ( t0 )T ]，

（10）

式（10）中的下标“sat”代表采取规避机动的航天

器，若碰撞概率超过预警值可以采取机动进行避

碰，下标“tg”代表空间目标，这里空间目标

无控。

依据 NIPCE 理论，在计算多项式系数前需要

先对初始状态进行M次随机采样。假设初始状态

下，位置和速度满足互相独立的正态分布，则初

始样本满足

X l ( t0，Z i ) = X l ( t0 ) + LlZ i， （11）

其中 L代表协方差矩阵的下三角 Cholesky 分解，l
代表不同航天器，i = 1，2，⋯，M代表不同样本。将

采样得到的 X l ( t0，Z i ) 输入黑箱系统，获得目标时

间的状态 X ( t，Z i ) . 根据公式（7）~（9），在已知

X ( t，Z i )的条件下可以计算 ci ( t ) .
值得注意的是，多项式展开系数 ci ( t ) 仅是时

间的函数。对于同一个系统，相同时间的不确定

性量化，ci ( t ) 是可复用的。每次计算只需要根据

不同样本，更新基函数ϕi (Z ) 即可。

在获得 PCE 代理模型后，航天器的碰撞概率

可以按照下列步骤计算：

1） 按照给定分布对初始状态进行随机采样，

生成Mc个初始样本集。

2） 计 算 t 时 刻 后 两 航 天 器 的 相 对 距 离

s ( t，Z i，Z' i ) =  rsat ( t，Z i ) - r tg ( t，Z' i ) 2，Z i 和 Z' i 仅代

表独立采样的两个初始样本。 · 2 代表 r的 L2 范数，

用于计算航天器与空间目标的相对距离。

3）计算 t时刻后航天器的碰撞概率
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Pc (Rc )
∑
i = 1

Mc Boolean ( si < Rc )
Mc

，

其中 Rc为给定的航天器刚体碰撞半径，当两航天

器相对距离小于Rc时认为碰撞发生；Boolean (·) 表
示括号内表达式的布尔值，若表达式为真则返回

1，若假则返回 0。航天器碰撞概率的计算流程如

图1所示。

2 基于连续推力的航天器在轨避碰
机动

本文提出了一种基于连续推力的航天器在轨

快速机动方法，据此航天器无需驶离原始轨道，

仅依靠机动产生的相位差完成碰撞规避任务。

2. 1　航天器在轨避碰动力学建模

近圆轨道航天器在轨道平面内的极坐标运动

方程可以描述为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

d2r
dt2 = r ( )dβ

dt
2

- μ
r2 + ur，

d
dt ( )r2 dβ

dt = rut，
（12）

其中 r表示航天器距离地心的径向距离，β代表航

天器的真近点角；μ为引力常数； t 为时间；ur =
u sin θ和 ut = u cos θ是推力加速度在径向和周向方

向的分量。θ是航迹角，u是推力加速度模值。

由于在机动过程中航天器的轨道高度保持不

变，因此施加推力加速度应使航天器在径向上保

持受力平衡，即

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

d2r
dt2 = 0，
dr
dt = 0.

（13）

式（13）表明，航天器在机动过程中仍然保持

圆轨道运动。满足（13）的推力加速度为

u > e μ
r2， （14）

将式（13）代入（12）得

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

u
r sin θ = μ

r3 - ( )dβ
dt

2
，

u
r cos θ = d2 β

dt2 .
（15）

对方程（15）两边平方后相加，化简得

( )ur 2
= (n2 - ω2 )2 + ( )dω

dt
2
 . （16）

初始轨道角速度n满足

n = μ
r3 . （17）

式（16）两边对时间 t积分，总机动时间 tf可以

表示为

tf = 1
n2 ∫

n

ωf é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú1

k2 - ( )1 - ω2

n2

2 -1/2

dω， （18）

其中ω = dβ
dt 表示轨道角速度，k = μ

r2 /u是引力加速

度和推力加速度的比值。

式（18）可以化简为

图1　碰撞概率计算流程框图

Fig. 1　Process of collision probability calculation
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tf = 1
n

k
1 + k ∫0

ψ (ωf ) dγ
1 - m sin2γ

， （19）

其中 m = 2
1 + k，ψ (ωf ) = arcsin ( )1 + kα

2 ，α = 1 -
ωf

2

n2 。式（19）是第一类不完全椭圆积分的标准形

式。本文采用MATLAB函数 ellipticF计算第一类不

完全椭圆积分。

上述方程表明，在机动过程中机动时间与最

终轨道角速度ωf表现为正相关。即使在机动过程

中航天器的径向距离保持不变，轨道角速度的变

化将影响机动后的运行轨道。因此，经过 tf时间的

机动后，沿迹向推力加速度ut方向切换，再次经过

tf后抵消轨道形状的变化，完整的机动过程需要时

间为2tf .
机动过程中推力方向的变化在图 2中展示。连

续推力机动方法可以依据航天器轨道站位分为向

前机动和向后机动两种，后半段推力方向的变化

与前半段对称，同样可以用式（19）计算。由于航

天器从圆轨道开始机动，推力的初始方向与速度

方向平行，垂直于地心矢径。

根据式（19），总机动时间 t可以表示为轨道角

速度ω的单值函数。代入式（16），航天器在机动过

程中转过的相位为

β = θf ， （20）

其中 θf为半程机动中推力转过的角度，满足

θf = arcsin ( )μ
r2u

- ωf
2r
u  . （21）

设航天器在原始轨道上经过 t时间后的相位为

β0 = nt，此时航天器和原始轨道站位的相位差

Δβ = |

|

|
||
|
|
||

|

|
||
|
|
|
nt - arcsin ( )μ

r2u
- ωf

2r
u  . （22）

可控的轨道角速度存在限制，即

ωf ∈ [ ωmin，ωmax ]， （23）

其中

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ωmin = μ
r3 - u

r ，

ωmax = μ
r3 + u

r .
（24）

这是由于连续推力需要保持径向上的受力平

衡，在轨道角速度增大或减小到一个极限后，航

天器的最大推力完全用于平衡离心加速度ωf
2r和地

心引力 g0 的差值，不再提供角速度的变化。由于

对称性质，航天器轨道角速度到达ωf = ωmin 或ωf =
ωmax的机动时间相同，设为 tmax。当 t > tmax时，航天

器和原始轨道站位的相位差为

Δβ = |

|

|
||
|
|
||

|

|
||
|
|
|
nt - arcsin ( )μ

r2u
- ωf

2r
u + || n -ωf ( t - tmax ).（25）

通过上述方法，航天器可以通过连续推力作

用，在保持圆轨道运动的前提下，完成规避机动。

此外，机动过程具有完全解析式，结合对应的碰

撞任务要求，利用变步长搜索算法，可实现最小

机动时间的快速计算。

2. 2　航天器在轨避碰策略设计

LEO、GEO等轨道上存在大量高价值航天器。

为保持航天器的正常运行，碰撞避碰机动需要尽

量避免驶离原始轨道。基于上述调相机制的机动

方法，航天器可以在基本保持近圆轨道运动的情

况下完成碰撞规避任务，并在之后，通过执行相

反顺序的机动，抵消碰撞规避带来的相位差，从

而回到初始轨道站位。根据式（22）和式（25），避

碰过程中的最大相位差出现在第一次机动结束时；

在恢复弧段内，相位差逐渐减小至0。

设安全碰撞距离为R，轨道半径为 rc，航天器

安全通过需要的相位差为

Δφ = 2arcsin d2r ≈ d
r . （26）

规避任务需要首先进行碰撞概率估计，在综

图2　机动弧段中推力方向变化示意图

Fig. 2　Illustration of thrust direction variations 

in maneuvering arc
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合评估碰撞时间、航天器推力限制、燃料消耗等

因素后做出机动。具体步骤（见图3）为：

1）获取空间目标轨道数据R tg、航天器轨道初

始状态Rsat、1σ初始轨道不确定度 L和碰撞预期发

生时间 t .
2） 给定航天器最大推力 f，分别计算站位向

前和站位向后满足阈值要求的最小机动时间

tk = min [ tkmin，tkmax ] .
3）判断控后碰撞概率是否满足任务要求，否

则回到步骤2）重新计算。

4）通过机动弧段后，航天器关闭推力器，沿

着轨道自由运动通过预计碰撞地点。

5） 按照任务需要，判断是否需要执行恢复

机动。

3 仿真分析

本仿真采用的低轨航天器初始轨道参数如表 1

所示，航天器被认为是质量为 100 kg的微小卫星，

携带 10 kW 级的霍尔推进器，可提供最大推力为

500 mN（O’Reilly et al., 2021; 刘佳等， 2023）。空间

目标假设为全程受地面监测的空间碎片，直径小

于 10 cm（Carpenter et al., 2011）。仿真假设的测定

轨水平下，航天器在 t0 时刻 1σ的位置和速度不确

定性分别为 50 m 和 5 mm/s。所有的计算结果均基

于 106 次随机抽样，触发预警的碰撞概率阈值设

为10-5。

3. 1　低轨航天器碰撞概率分析

本文使用 NIPCE 轨道不确定性量化的碰撞概

率估计方法，并假设：1）系统的随机输入服从均

值 为 0、 协 方 差 矩 阵 为 对 角 矩 阵

diag [ σr，σr，σr，σv，σv，σv ]的高斯分布；2） 离

散时间 T = [ t0，t1，⋯，tf ]步长较小，能够满足碰

撞检测需求；3） 假设发生碰撞的物体体积为球

形，可以使用式（13）计算碰撞概率；4） 设计的

NIPCE方法多项式阶数为 3，多项式基函数类型采

用Hermite多项式。

航天器和空间目标的碰撞预计发生在 tm =
2 000 s时刻。图 4展示了航天器和空间目标在 tm时
刻的绝对坐标的拟合概率密度函数。从图中可以

看出，tm时刻航天器和空间目标三维坐标的统计结

果十分接近；经过计算，tm时刻航天器和空间目标

的平均位置差为 17.87 m，相对平均速度差为

图3　航天器在轨碰撞规避策略

Fig. 3　Orbital collision avoidance strategy

表 1　轨道参数

Table 1　Orbit parameters

轨道参数

半长轴/km

偏心率

轨道倾角/（°）

升交点赤经/（°）

近地点幅角/（°）

平近点角/（°）

航天器

6 878

0

45

50

90

120

空间目标

6 864. 256

0. 002

27. 515

66. 945

143. 017

52. 743
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2 654.328 m/s。拟合得到的概率密度函数表现为高

斯分布，这是由于 tm和 t0 时刻的时间差较短，并且

初始状态的不确定性相对较小。

图 5展示了在 tm时刻附近的碰撞概率曲线。从

图中可以看出，无控状态下航天器在 2 000 s 时出

现最大碰撞概率，明显超过预警阈值。

3. 2　小推力碰撞规避仿真分析

根据 3.1的分析，航天器在 tm = 2 000 s时刻发

现危险目标，在 t = 0 时刻执行避碰机动，推力器

输出固定推力加速度 5 × 10-3 m/s。设航天器碰撞

安全距离为 500 m，折算得到的轨道相位差为

7.27 × 10-5 rad，依据式（22）计算得到的避碰机动

持续646.5 s。

图 6 展示了轨道系下无控航天器、避碰航天

器、空间目标的位置分布（预计碰撞发生时间点附

近），其中轨道系原点为该时刻下无控航天器三维

位置的平均值。图中结果表明，经过避碰机动的

航天器轨道分布均值相较无控航天器在沿迹向上

出现约 500 m的漂移，机动航天器的三维轨道分布

与空间目标不存在明显相交，符合避碰设计

指标。

图 7展示了绝对轨道系下航天器和空间目标的

运动轨迹。结果表明，航天器按照设计的避碰机

动序列，经过了机动避碰-自由漂移-站位恢复三

个阶段完成碰撞规避任务。图 8展示了避碰机动后

的碰撞概率。在原始碰撞时刻附近，航天器最大

碰撞概率为 10-6，小于预警值 10-5，可以认为航天

器完成碰撞规避任务。

图 9中展示了完成相同任务下，不同推力加速

度下避碰机动需要的时间和燃耗曲线，燃耗通过

蓝色实线绘制，其单位在左侧纵坐标上显示，避

图5　tm时刻附近航天器碰撞概率

Fig. 5　The collision probability near tm for the spacecraft

图4　在 tm时刻航天器和空间目标在惯性坐标系下三维位置的概率密度函数

Fig. 4　The probability density functions of the three-dimensional positions 

                  in the inertial coordinate system for the spacecraft and space target at tm
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图8　避碰机动后碰撞概率

Fig. 8　Collision probability after avoidance maneuver

图7　惯性系下航天器避碰轨迹

Fig. 7　Avoidance trajectory of the spacecraft 

    in the inertial coordinate system

图6　轨道系下航天器避碰机动效果

Fig. 6　The avoidance maneuver effect of the spacecraft in the orbitial coordinate system
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碰时间通过红色实线绘制，其单位在右侧纵坐标

上显示。本文采用ΔV作为评价航天器机动的燃耗

指标，由于避碰过程采用固定的推力加速度，满

足 ΔV = ut。根据式（14），初始状态不确定性产生

的推力加速度最小约束通过蓝色虚线展示，避碰

时间产生的推力加速度约束通过红色虚线展示。

从图 9中可以看出，避碰过程产生的燃耗随推力加

速度的增加而增加，需要的时间随推力加速度增

加而降低。因此，在避碰时间充足、推力满足径

向受力平衡的条件下，越小的推力器配置将带来

越小的燃耗。

4 结 论

针对近圆轨道航天器，设计了基于 NIPCE 轨

道不确定性量化的碰撞概率估计和小推力在轨避

碰机动方法。仿真结果表明：

（1） 所提出的航天器在轨碰撞规避机动方法

能够在不改变航天器初始轨道高度的前提下规避

碰撞，并且能快速恢复航天器原始站位，减少对

航天器正常工作的影响。

（2） 该方法支持配置电推进等微小推力器的

航天器快速实现在轨避碰。

（3） 该方法的机动轨迹可全程解析计算，具

有更好的在轨实时性。
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