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摘 要:对完成任务的运载火箭末级、失效卫星等空间非合作目标进行空间操作是复杂的,需

要地面测控网与主动航天器的密切合作才能完成抵近及相应操作。以火箭末级残骸作为空间非

合作目标,给出了远程自主接近的轨道设计方法。通过地面遥控上传的目标轨道参数,主动航

天器进行自主异面机动、主动调相等多次点火,完成对非合作目标的远程接近,接近距离在

50km之内,2016年6月底远征一号甲上面级的成功飞行验证了该方法和设计结果的有效性。
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Abstract:Non-cooperationspacetarget,suchasthefinaldebrisofthelaunchvehicleordisabled
satellite,iskeytargetofspaceoperate.Themissioniscomplexandveryinteresting,whichneeds
thechasevehiclecooperatingwithgroundmeasurementandcontrolnetworktoapproachandoper-
ate.Orbitdesignmethodoflongrangeapproachwithnon-cooperationspacetargetisdescribedin
thispaper.Thetargethereisthefinalstageofthelaunchvehiclewhichhascompleteditsmission.
Thespacecraftperformsself-controlbasedontheorbitelementsuploadedbytheremotecontrol.
Nonplanarmaneuveringandphasemaneuveringgiverisetomultipleburns.Thereafter,thechase
vehicleapproachesthetargetvehicle,andtheminimumdistanceislessthan50km.Theflightof
Yuan-Zheng-1AupperstagehastestedthemethodattheendofJune,2016.
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0 前言

目前交会对接中多为合作目标,例如我国于

2011年9月至2013年6月期间完成的天宫一号与

神舟八号、九号和十号飞船的3次交会对接任务,

均是基于地面或航天员对目标航天器天宫一号的

运行轨道与运行状态完全掌握的前提下,而且所

有交会过程均有地面飞控人员或飞船上航天员的

参与。美国航天飞机、俄罗斯进步号或联盟号飞

船与国际空间站的交会对接也是类似情况,即所
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有参数与运行状态已知,甚至交会过程有人参与。
针对失效卫星等非合作目标进行在轨服务操

作,有利于挽救高价值卫星及航天器,是在轨服

务的智能技术,也是未来发展的趋势之一。针对

非合作目标接近的研究主要集中在相对位置控

制[1]与相对导航的研究[2]等,郝瑞[3]和程博等[4]即

使考虑轨道与制导设计方面内容,也是基于相对

运动模型,即研究限于主动航天器与目标近程交

会阶段,作用距离一般不超过千米量级。当目标

与主动航天器轨道参数差异大,采用自主机动模

式进行远程交会,这种模式目前仍然是国际前沿

研究中的关键技术。2016年长征七号火箭首飞中

远征一号甲上面级在轨采用自主机动模式远程接

近无控的末级火箭残骸,是对远程自主接近的一

次成功试验,取得了令人满意的成果。
本文给出上面级远程接近非合作目标的轨道

设计方法,及远征一号甲上面级的飞行结果。

1 轨道设计中的多目标约束

远程接近非合作目标,首先需要通过地面测

控网搜集目标定轨,预测目标轨道参数,将初值

上传至主动飞行器 (上面级)。初步定轨结果上传

后,上面级箭机自主进行轨道推算,然后实现自

主远程接近。
上面级整个轨道设计过程需要关注的约束条

件包括:

1)空间目标的定轨计算:初步估算目标运行

轨道;实际飞行中结合地面测定轨支持,箭机进

行在线计算。

2)满足测控条件约束:空间目标定轨参数上

传至主动飞行器上面级,一般选择在上面级长时

间滑行期间,且地面测控可覆盖弧段作为目标轨

道参数上传窗口;对于长时间不能覆盖的区域,
启用天基测控,飞行姿态受相应测控要求约束。

3)异面变轨需求:由于在轨飞行时间较长,
实施接近前上面级与空间目标 (末级火箭)轨道

不同,且存在轨道面差异,需要异面机动。

4)整个任务实施过程需要综合考虑在轨时

间、推进剂耗量等多重约束条件。

5)满足热控约束:为了兼顾上面级的热设

计,在长时间滑行中需要关注飞行姿态对飞行热

环境影响,进行合理姿态设计。

6)上面级具备20次以上多次点火能力,整个

任务飞行过程小于48h。
上面级飞行轨道设计采用发射惯性系动力学

模型,参见文献 [5],滑行段轨道推算考虑了地

球非球形J2 项摄动与大气阻力摄动,参见文献

[5-6]。

2 远程接近非合作目标的轨道设计

2.1 设计思路与优化指标

本小节以远征一号甲实际飞行为例,说明进

行远程接近轨道设计的主要思路。上面级在与火

箭分离后入轨,首先要完成多有效载荷异轨部署

任务,完成3次点火,飞行时间约20h,然后执行

在轨非合作目标接近任务。因此接近任务总时间

应小于28h,点火次数在17次之内。
轨道设计的首要考虑因素是在多约束前提下

推进剂消耗最小,因此轨道设计的原则是以 Ho-
hmann机动为主调整轨道高度与相位。实际飞行

每次点火过程控制参数较少,便于制导控制,异

面机动与同面机动分次进行。接近任务在多个有

效载荷部署后进行,最后分离的有效载荷为用于

大气再入试验的返回舱,返回舱分离时的轨道为

0km×300km (分离高度为170km),即上面级须

从此轨道快速调整轨道高度回到近地轨道,以免

进入大气烧毁无法继续飞行,因此首次点火必须

使用快速变轨的Lambert变轨方式 (以发动机有

限推力实现),要求近地点高度在130km以上,远

地点高度约400km,这次点火作为本文进行远程

接近任务的起点,后续点火除异面机动外均为Ho-
hmann变轨。

考虑到要接近的空间目标末级火箭在任务完

成后会钝化,然后完全失控,因此目标是非合作

状态,其具体轨道参数、位置需要地面联合测定,
然后将轨道参数上传至上面级作为轨道推算基准。
指令上传工作在上面级近圆停泊轨道运行时实施

(此轨道与目标轨道在惯性空间有交点),异面机

动需要在上传后进行,经过设计与仿真分析,目

标轨道参数上传窗口三亚站。执行接近任务的最

小点火次数为5次,飞行时间在22h内,以推进剂

耗量最小为优化指标完成接近任务,理论设计要

求最小接近距离在10km内,任务执行过程中考虑

测控、传感器、导航等多项偏差要求最终接近距

离小于200km。
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2.2 变轨策略

2.2.1 变轨前停泊轨道的选取

上面级在远程接近非合作目标 (末级火箭)
验证飞行前,首先完成多星部署任务,已经机动

多次,因此需要根据目标轨道与当前轨道选取接

近前的停泊轨道,而且为了异面机动不影响轨道

高度,选取圆轨道为宜。
上面级飞行中选取的目标为完成任务后的末

级火 箭,考 虑 到 其 初 始 轨 道 近 似 为 200km×
400km椭圆轨道,上面级在进行接近前可以选取

200km或400km圆轨道作为其初始停泊轨道,为

了异面机动更省燃料,而且地基测控覆盖时间更

长,飞行任务中选取了400km近圆轨道。

2.2.2 异面机动

上面级与目标 (末级火箭)同时入轨,不考

虑分离速度影响,初始时刻两者轨道面相同,但

是上面级经过多星部署,在飞行24小时后,两者

受到的摄动不同,轨道面出现差异,因此需要异

面机动,消除轨道面偏差。
考虑到异面差异是由摄动引起,而低地轨道

LEO影响最大的摄动因素为地球非球形与大气阻

力摄动,地球扁率不造成轨道倾角的长期摄动,
而会引起升交点赤经的长期漂移,即轨道进动[7]。
因此实际设计中主要考虑消除升交点赤经偏差,
轨道倾角基本不变,而且升交点赤经的变化量ΔΩ
较小 (小于1°)。对于一般情况,轨道面改变δ 不

仅造成轨道倾角的变化,也会引起升交点赤经变

化,设异面机动前轨道倾角为i1,升交点赤经为

Ω1,在两轨道面交点,即纬度幅角为u 的位置机

动,机动后轨道倾角和升交点赤经分别为i2 和

Ω2,根据球面三角形关系可得:

cosi2=cosi1cosδ-sini1sinδcosu
cosδ=cosi1cosi2+sini1sini2cos(Ω2-Ω1){

(1)
对于本文实际情况轨道倾角摄动较小,升交

点赤经差异较大,即i1 ≈i2,且 (Ω2-Ω1)为小

量,δ为小量,且两者近似。则根据式 (1)可以推

导出cosu 为与tan(δ/2)同量级的小量,则u 近似

位置在90°或270°附近。即在圆轨道纬度幅角90°
或270°附近进行垂直轨道面机动,改变升交点赤

经,而轨道高度与轨道倾角基本不变。机动产生

ΔΩ 变化量需要考虑调相过程上面级与目标的轨道

进度差异,与两者半长轴相关,参见文献 [6]。

(ΔΩ)2π=-3πJ2
1

(a/RE)2(1-e2)
cosi (2)

式 (2)为地球扁率引起升交点赤经的变化

(以J2 为例),其中a 为轨道半长轴,i 为轨道

倾角。

2.2.3 同平面主动调相

进行接近机动前,上面级先完成了多星部署

任务,所以上面级与目标在不同轨道上飞行较长

时间,与目标相位差异较大,但是上面级与目标

轨道高度差异不大,而且目标运行于椭圆轨道上,
因此无法通过长时间的滑行自然调相消除相位差,
为了在有限燃料、飞行时间限制下尽快接近,需

要通过施加推力进行主动调相[8],实际飞行中需要

24h内完成整个接近过程。
理论上以某一圆轨道为初始轨道进行主动调

相时,当前高度可以为近地点,加速抬升轨道;
也可以是远地点,减速降低轨道。但是根据前面

停泊轨道的设计,上面级在400km高度进行机动

主动调相,降低轨道高度范围有限,因此选用加

速抬升轨道的变轨策略。调相轨道运行圈数受到

燃料与时间双重制约,需要互相权衡。
综上,针对近似为200km×400km 椭圆轨道

目标,上面级部署完其他载荷后以400km近圆轨

道为停泊轨道进行后续接近机动,首先在纬度幅

角为90°或270°位置垂直轨道面点火,消除异面;
然后在合适位置加速进入调相轨道;通过 N 圈主

动调相轨道运行消除相位差后,再次点火可以减

速回到目标轨道上,接近空间目标。主要的设计

难点在于异面机动与调相机动。

2.3 调相轨道设计

采用主动调相,调相轨道的设计原理参见图

1。上面级处于C1 时可以进行调相机动,假设开

始调相时刻目标的相位为θ0,上面级需要在调相

轨道运行N 圈才能满足相位要求,暂时不考虑有

限推力的机动时长,采用脉冲理论,根据主动调

相原理可知总调相时间Tphase 为:

Tphase=
π-θ0
ωT

+M·TT =N·Ttx (3)

其中ωT 、TT 分别为目标轨道平均角速度和周

期,ωT = μ/a3 ,Ttx 为调相轨道周期,M 为非负

整数,N 为正整数,分别表示目标轨道运行圈数

和调相轨道上的运行圈数,合理设置 M 和N 值,
通过式 (3)即可以求得调相轨道周期 (对应半长

32
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



宇航总体技术 2018年1月

图1 主动调相轨道设计示意图

Fig.1 Orbitdesignofphasemaneuvering

轴),从而计算出调相轨道远地点高度 (或近地点

高度),进一步可以通过发动机参数计算机动所需

推进剂耗量与推力作用时间。对于减速情况 (调
相轨道周期小于初始轨道周期),原理类似,一定

要注意调相轨道近地点高度不得低于近地轨道最

低高度 (一般取120km)限制。
本次任务使用加速情况,调相轨道远地点高

度依据相位差和燃料、接近任务时间等多种约束

限制,根据实际需求,上面级在飞行31h20min
(惯性空间上面级轨道与目标轨道近似交点)进行

加速机动,进入调相轨道,任务选用的调相轨道

运行6圈,根据初始相位差初步估算出调相轨道远

地点高度约为1400km。

2.4 上面级飞行剖面

长征七号末级火箭完成发射任务后,只进行

钝化,不再进行机动动作,钝化对轨道影响较小,
摄动因素在轨道推算中考虑,初步轨道设计中按

照目标初始入轨为200km×400km 椭圆轨道 (目
标轨道示意见图2中轨道⑥)进行轨道推算,由于

摄动影响近地点幅角和升交点赤经会有变化。设

计的多次点火远程接近轨道见图2,上面级完成多

载荷部署任务 (之前共实施3次点火),分离返回舱

后快速调姿,首先进行Lambert机动 (第4次变轨)
进入约140km×400km椭圆轨道 (图2中轨道①);
然后在轨道远地点进行 Hohmann变轨 (第5次变

轨),使轨道圆化,进入400km近圆轨道 (图2中

轨道②)停泊,等待地面注入目标实际轨道参数。
上面级在停泊轨道运行,在国内三亚站可测

控窗口进行遥控上行,地面测控系统将非合作目

标末级火箭的定轨数据上传至上面级,然后在圆

轨道纬度幅角270°进行异面变轨 (第6次变轨),

图2 远程定点机动飞行过程示意图

(二级箭体即长征七号末级火箭)

Fig.2 Flightrouteoffarrangeapproach

消除接近后的上面级与目标轨道的升交点赤经差,
不改变轨道高度与轨道倾角,机动后仍然为轨道

高度400km 左右 (图2中轨道③)的近圆轨道;
然后上面级在目标轨道远地点附近进行加速进入

调相轨道 (图2中轨道④)(第7次变轨),轨道半

长轴由上面级与空间目标 (二级箭体)的相位差

决定,设计方法见2.3节;在经过 N 圈 (N 值取

决于飞行时间与推进剂耗量,在长征七号首飞试

验中N 的设计值为6)滑行后,上面级与空间目

标在目标远地点附近相遇,上面级进行最后一次

机动 (第8次变轨),减速进入目标相近轨道 (图

2中轨道⑤),与目标接近。
上面级飞行过程中,变轨段俯仰、偏航姿态

根据变轨策略计算,滚动角的设计满足天基测控

可见性约束;长时间滑行段上面级采用对地指向

姿态,保证热控条件。

3 理论仿真结果与飞行验证

3.1 理论弹道计算仿真结果

上面级搭载长征七号火箭起飞,然后完成多

载荷部署,在返回舱分离再入后,上面级迅速调

姿拉起轨道高度回到近地轨道,然后远地点变轨

进入接近400km近圆轨道停泊,等待目标轨道参

数上行。上面级轨道设计过程中,根据空间目标

二级箭体入轨初值推测出上传目标轨道参数见表

1。上面级在接到目标参数前其停泊轨道参数见表

1,上面级在经过上传窗口后,依次进行异面机

动、调相机动,在飞行41.6h后,第8次点火后逐

渐与二级箭体接近,并与目标形成近似伴飞关系,
每次机动后轨道参数见表1。
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表1 轨道参数 (瞬根)

Tab.1 Orbitalelements(instantaneouselements)

时间/s 半长轴/km 偏心率e
轨道倾角

/(°)

近地点幅

角/(°)

升交点赤

经/(°)

真近点角

/(°)
备注

89267.6305 6670.4 0.013584 40.796 177.039 309.835 128.038 设计推算出的上传目标轨道参数

83147.8704 6771.8 0.00006115 40.7669 338.2943 310.3621 256.4066 上面级停泊轨道参数

89267.6305 6769.1 0.00037181 40.7604 78.1720 309.0892 195.0076 设计的第6次机动后轨道参数

112704.6022 7267.8 0.06833348 40.8008 350.5850 307.4282 6.5313 设计的第7次机动后轨道参数

149684.4129 6675.4 0.01256429 40.8241 180.7671 305.3550 181.2260 设计的第8次机动后轨道参数

89267.6305 6671.1 0.012401 40.806 177.958 309.824 127.606 实际上传目标轨道参数

89402.3031 6769.7 0.00036763 40.8602 70.9899 309.0664 210.2634 实际飞行的第6次机动后轨道参数

112773.4899 7266.2 0.06892788 40.8932 355.6202 307.4233 5.0833 实际飞行的第7次机动后轨道参数

149786.6842 6675.3 0.01347015 40.8969 184.8944 305.3599 183.4781 实际飞行的第8次机动后轨道参数

  上面级经过多次变轨,可与目标形成伴飞状

态,接近最近距离约8km,保持相对距离15km范

围内大于3000s,参见上面级与目标的接近距离dr

随时间变化趋势图3。

图3 上面级与目标接近距离仿真结果

Fig.3 Approachdistancebetweentheupperstage

andthetarget(simulationresult)

3.2 实际飞行结果

2016年6月25日,远征一号甲上面级搭载长

征七号火箭起飞,6月26日,完成多载荷部署,
于北京时间19时进入停泊轨道,在6月26日20
时20分上传地面测控网提供的目标轨道定轨参数,
参数见表1。上面级在轨根据地面上传的目标参

数,计算目标实时飞行位置,并据此将第6~8次

火点位置与轨道机动参数进行在线调整 (实际飞

行参数见表1),于6月27日13时36分完成第8

次点火,与末级火箭目标在远地点接近,保持接

近伴飞状态,两者实际相对位置dr 随时间的变化

见图4。鉴于上面级不做近程机动,不具备避障手

段,为了保证不碰撞,在实际飞行控制过程中特

意增加轨道倾角偏置量,避免两飞行器完全同平

面与接近距离不可控情况,从而造成最终接近距

离在50km量级。

图4 上面级与目标相对距离的实际飞行结果

Fig.4 Approachdistancebetweentheupperstage

andthetarget(flightresult)

从实际飞行结果可以看出,上面级异面机动

升交点赤经终值及调相轨道半长轴与理论设计结

果接近,其中升交点赤经实际值与仿真值偏差约

0.02°,调相轨道半长轴实际值与仿真值偏差约

1.6km;上面级经过多次机动,完成第8次点火时

与火箭末级箭体接近距离约67km,之后两者距离
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先增大后缩小,呈现周期性变化趋势,最小相对

距离约44km,最大相对距离约108km。考虑到实

际飞行发动机推力偏差和控制偏差,上面级的飞

行过程和结果与预期完全一致,验证飞行圆满成

功,也佐证了本文设计方法的有效性。

4 结论

本文针对空间非合作目标进行远程接近的机

动轨道设计,提出相应设计方案与方法,得出如

下结论:

1)远程接近非合作目标轨道参数需要测控系

统支持,上传相应轨道参数需选择合适遥控窗口;

2)一般工程应用中主要考虑因素为推进剂耗

量较省,针对非合作目标的机动需要异面机动、
调相等多次点火实现;

3)通过目标轨道参数上行注入,上面级可以

通过远程轨道机动,在2d内接近非合作空间目标,
接近距离在几十km量级;

4)如果进行在轨服务等更近距离的空间操作,
需要继续进行近程制导、交会对接等设计工作。
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