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远程导引变轨故障后轨道重构设计与分析
�

张 � 进,李海阳,罗亚中,唐国金
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摘 � 要:研究了空间交会远程导引变轨故障后轨道重构问题,提出了轨道重构设计准则, 对五冲量远程导

引的每一次变轨故障分别给出了四类轨道重构方案。根据提出的设计准则对给出轨道重构方案的修正能力、

测控条件、推进剂消耗、终端精度和安全性进行初步分析, 确定了处理远程导引变轨故障的轨道预案。
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The Orbital Reconfiguring Design and Analysis after Maneuver

Failure for Rendezvous Phasing

ZHANG Jin, LI Ha-i yang , LUO Ya-zhong,TANG Guo- jin

( College of Aerospace and Material Engineering, National Univ. of Defense Technology, Changsha 410073, China)

Abstract: The orbital reconfiguring problem after maneuver failure for rendezvous phasing is studied. The orbital reconfiguring

design rules are proposed and four types of orbital reconfiguring plan are provided respectively for every maneuver failure in five- impulse

phasing mission. Based on the proposed design rules, the provided reconfiguring plan� s correcting ability , tracking and command

condition, propellant consumed, terminal precision and security are analyzed. Finally, the orbital counter plan to deal with rendezvous

phasing maneuver failure is obtained.
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空间交会远程导引段也称调相段或地面导引段
[ 1- 2]

,追踪器在地面测控导引下进行数次变轨, 修正

入轨时的轨道倾角差和升交点赤经差等,减小相对目标器的相位角(追踪器位置矢量与目标器位置矢量

的夹角) , 与目标器建立直接通信后,进入目标器后下方几十 km 处,到达近程导引初始位置 � � � 初始瞄

准点
[ 1]
。

远程导引段故障包括导航故障、变轨故障、天地通信故障等
[ 3]
。�变轨故障�指由于轨控发动机故障

或姿态控制系统不能维持轨道机动过程需要的姿态, 引起发动机实际产生的速度增量较大偏离设计速

度增量。变轨故障起因复杂、类型多样
[ 4- 5]

, 故障排除或启用备用设备后,追踪器可以恢复轨道机动能

力。正常轨道机动方案可以修正一般的轨道偏差,使实际轨道与设计轨道差异较小;但故障情况下实际

轨道可能较大地偏离了设计轨道, 一般难以按照正常机动方案完成远程导引任务,需要重新安排后续机

动对远程导引轨道进行重构, 以继续进行交会对接。

对空间交会变轨故障的研究主要集中于近距离交会段,特别是针对变轨故障后轨道的安全性分析

与设计
[ 1- 2]

, 较少涉及远程导引变轨故障后轨道重构问题。本文提出远程导引变轨故障后轨道重构设

计准则,对五冲量远程导引的每一次变轨故障给出四类轨道重构方案。对一个实际的两天交会任务,为

了确定处理远程导引故障的轨道预案,根据提出的设计准则对重构方案的修正能力、测控条件、推进剂

消耗、终端精度和安全性等进行了初步分析。
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1 � 远程导引正常轨道机动方案

远程导引轨道机动过程根据机动位置和机动方向是否受限可分为特殊点变轨和综合变轨两

类
[ 1- 2]
。特殊点变轨主要在美国交会对接工程实践中应用和发展,其机动位置主要为远地点、近地点、

升交点等轨道上的特殊点,轨道面内外的调整分开进行。本文采用的正常轨道机动方案类似特殊点变

轨,追踪器发射入轨后,初始轨道为低于目标器轨道的椭圆轨道,在远程导引段需要进行 5次机动以到

达初始瞄准点:

M1 � � � 第 N 1 圈远地点施加迹向冲量 �vn1 , 调整近地点高度;

M2 � � � 第 N 2 圈纬度幅角 �2 � �2L , �2U 处施加法向冲量 �vz 2 ,同时调整轨道倾角和升交点赤经;

M3 � � � 第 N 3 圈近地点施加迹向冲量 �vn3 , 调整远地点高度;

M4 � � � 第 N 4 圈远地点附近纬度幅角 �4 � �4L , �4U 处施加迹向冲量 �v n4 ,调整偏心率,进行轨道

圆化。

M5 � � � 第 N 5 圈纬度幅角 �5 � �5L , �5U 施加组合冲量 �v 5 进行组合修正,该次机动为小量,在标

称轨道中为零。

远程导引终端条件要求追踪器与目标器的相对位置速度一定,该条件一般由地面导引可获得的精

度与相对测量传感器的性能等共同确定
[1- 2, 6]

。

2 � 轨道重构设计

2�1 � 轨道重构设计准则

发生变轨故障后,各类实际约束条件
[ 1- 2, 6- 7]

需要重新考虑。根据远程导引轨道特点和实际约束条

件,变轨故障后轨道重构设计应遵循如下准则。

( 1) 必须满足安全性要求,特别是在载人交会任务中

如果不能有效排除故障,应考虑尽快进入返回轨道;重构轨道应尽量不与目标轨道相交, 当重构轨

道需要追踪器轨道高度等于或高于目标器轨道时,应保证在 3�误差情况下追踪器不进入目标器的禁飞

区。

( 2) 必须满足测控要求

故障的辨识、隔离与排除以及轨道重构机动所需要的精确导航都要求有一定的测控通信弧段作保

证,重构轨道的关键机动位置要求可以监测。如果后续轨道不能提供足够的测控弧段,需要考虑延长交

会时间以满足测控要求。由于与具体的测控资源配置相关, 为了简化问题分析, 本文以各关键点(故障

点、轨道重构机动点)间最少间隔 3圈作为测控要求。

( 3) 不能超过可用推进剂上限

轨道重构一般不能保证轨道机动任务的推进剂近最优性,应允许出现较大的反向轨道机动,但推进

剂消耗不能超过远程导引段可用推进剂上限。

( 4) 对交会任务影响尽可能小

远程导引段的终端状态直接影响近程导引段的初始条件和轨道方案, 远程导引段的终端时刻直接

影响近程导引段的光照和测控通信条件
[1]
, 所以尽量不调整终端时间及相对位置速度要求。如果需要

推迟交会任务, 考虑推迟 1天交会以获得与正常方案类似的光照和测控通信条件。

( 5) 必须考虑轨道偏差的影响

在轨道重构设计中仍然需要考虑轨道偏差的影响,在每次机动前根据最新的轨道数据进行变轨参

数的重新计算是必要的
[ 3, 6- 7]

。

( 6) 需要考虑乘员休息时间

对自动交会对接任务,允许轨道重构机动在预先安排的乘员休息时间内进行; 对手动交会对接任

务,轨道重构机动设计需要给乘员休息分配时间, 否则将影响近程手动交会对接。
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( 7) 方案设计应保持一致性

一个轨道重构方案应尽量适用于一次轨道机动的各类变轨故障;同一类轨道重构方案的机动位置

和变轨圈次的选择应尽量一致,以便于地面相关资源的统一配置。

2�2 � 轨道重构方案

远程导引轨道重构方案与具体的正常方案有关,本文的研究基于近地 2天交会任务,考虑的重构方

案可分为如下几类:

( 1)维持后续正常机动方案不变;

( 2)修正后续正常机动方案,每次机动方向不受限制,同时含轨道面内外的分量;

( 3)改变后续机动方案,增加新的机动,但终端相对位置速度要求及终端时刻不变;

( 4)改变后续机动方案,增加新的机动,推迟15圈交会(约一天) , 终端相对位置速度要求不变。

针对第1节给出的正常轨道机动方案,具体的轨道重构方案如下。

2�2�1 � 第 1次变轨故障后轨道重构方案

A1:通过 M2~ M5 修正,且机动方向不变;

A2:通过 M2~ M5 修正,不限制机动方向;

A3:第 N A3 � N 1+ 3, N 2- 3 圈远地点增加一次迹向轨道机动,M 2~ M 5机动方案不变;

A4:推迟 15圈交会,重构由 5次机动完成,具体机动方案为第 N A4圈远地点执行迹向机动,第 N 6=

N 2+ 15圈 �2 处执行法向机动,第 N 7= N 3+ 15圈近地点执行迹向机动,第 N 8= N 4+ 15圈 �4 处执行迹

向机动,第 N 9= N 5+ 15圈 �5处进行组合修正,要求 N A4 � N 1+ 3, N 6- 3 。

2�2�2 � 第 2次变轨故障后轨道重构方案

B1:通过 M3~ M5 修正, 且机动方向不变;

B2:通过 M3~ M5 修正, 不限制机动方向;

B3:第 NB3 � N 2+ 3, N 3- 3 圈增加一次法向轨道机动, M3~ M5 机动方案不变;

B4:推迟 15圈交会,重构由 5次机动完成, 具体机动方案为第 NB4 � N 2+ 3, N 6- 3 圈远地点执行

迹向机动,后 4次机动方案与A4一致。

2�2�3 � 第 3次变轨故障后轨道重构方案

C1:通过 M4~ M5 修正, 且机动方向不变;

C2:通过 M4~ M5 修正, 不限制机动方向;

C3:第 NC3 � N 3+ 3, N 4- 3 圈近地点增加一次迹向轨道机动,M4~ M5 机动方案不变;

C4:推迟 15圈交会,重构由 5次机动完成, 具体机动方案为第 NC4 � N 3+ 3, N 6- 3 圈远地点执行

迹向机动,后 4次机动方案与A4一致。

2�2�4 � 第 4次变轨故障后轨道重构方案

D1:通过 M5 进行修正,且机动方向不变;

D2:通过 M5 进行修正,不限制机动方向;

D3:第 ND3 � N 4+ 3, N 5- 3 圈 �4 处增加一次轨道机动,不限制机动方向;

D4:推迟 15圈交会,重构由 5次机动完成,具体机动方案为第 ND 4 � N 4+ 3, N 6- 3 圈远地点执行

迹向机动,后 4次机动方案与A4一致。

2�2�5 � 第 5次变轨故障后轨道重构方案

E1:不再进行机动,直接进入近程导引段;

E4:推迟 15圈交会,重构由四次机动完成,具体机动方案为第 N 6 圈 �4 处执行迹向机动,第 N 7 圈

�3 � �3L , �3U (正常方案第 3次机动位置对应纬度幅角)处执行迹向机动,第 N 8 圈 �4 处执行迹向机

动,第 N 9圈 �4处进行组合修正。

上面只是给出了初步的轨道重构方案,各个方案的可行性均需要根据设计准则进行分析检验。
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3 � 轨道重构分析

对一个实际两天交会任务的远程导引变轨故障后重构进行分析,确定其故障后轨道预案。

3�1 � 问题配置

初始时刻 t 0 = 0s, 对应的协调世界时( Gregorian Universal T ime Coordinated System, UTCG)为 21 Jun

2010 00: 00: 00. 0,终端时刻 tf = 140 000s,初始圈次为 1。

目标器与追踪器初始轨道要素分别为(半长轴、偏心率、轨道倾角、升交点赤经、近拱点角和真近点

角) :

Etar ( t 0 ) = ( 6720. 14km, 1�0e- 5, 42�, 169. 286�, 100�, 145�) ,

Echa ( t 0 ) = ( 6638. 14km, 0. 009039, 42�1�, 169. 486�, 120�, 1�)

摄动轨道仿真基于AstroLib
[ 8]
,仿真时间步长为 60s,考虑的摄动因素包括地球非球形摄动及大气阻

力摄动, 引力场为10 � 10阶的 JGM3( Joint Gravity Model 3)模型
[ 9]
, 大气模型为NRLMSISE- 00模型

[ 10]
,阻

力系数2�2, F10�7通量150,地磁指数 Ap = 26. 065587( Kp= 4)。目标器质量 10 000kg,阻力面积为 30m
2
;

追踪器质量8000kg, 阻力面积为20m
2
。追踪器发动机比冲为 3000m�s。

远程导引终端, 目标器轨道坐标系中期望的追踪器相对状态为(径向位置、迹向位置、法向位置、径

向速度、迹向速度和法向速度)

rrel

vrel

aim

f

= ( - 20km, - 70km, 0km, 0m�s, 33m�s, 0m�s) T

正常方案中的 5次机动圈次分别为: N 1= 6、N 2= 14、N 3 = 17、N 4= 22和 N 5 = 25。

推迟 15圈交会中后 4次机动圈次分别为: N 6= 29、N 7= 32、N 8= 37和 N 9= 40。

第2、4、5次机动纬度幅角范围分别为: �2 � 90�, 270� 、�4 � 290�, 330� 和 �5 � 200�, 240� , E4

方案中 �3 � 110�, 150� 。

推迟 15圈交会,对应总交会时间约推迟 82 200s, 远程导引段最大可用推进剂为 �mmax= 300kg。

考虑的故障速度增量大小为正常的 0% ~ 150% ,故障速度增量方向对正常机动方向的偏离在 10�

内,应急返回圈次为 15、30和45。

3�2 � 正常轨道机动过程

正常轨道机动过程如表 1所示, 推进剂消耗约为134kg。

表 1� 正常轨道机动过程

Tab. 1� Normal maneuver sequence

任务

序列

机动时刻

( UTCG)

机动

方向

速度增量

( m�s)

1
21 Jun 2010

08: 13: 40�2189
迹向 12� 29417

2
21 Jun 2010

19: 37: 06�1791
法向 14� 05789

3
21 Jun 2010

23: 58: 42�4304
迹向 1� 64428

4
22 Jun 2010

08: 14: 50�0579
迹向 22� 68907

5
22 Jun 2010

12: 24: 55�7178
- 0

表 2� 轨道重构机动过程

Tab. 2 � Maneuver sequence of orbit reconfiguration

任务

序列

机动时刻

( UTCG)

机动

方向

速度增量

( m�s)

1
22 Jun 2010

12: 46: 08� 9807
迹向 26�33305

2
22 Jun 2010

18: 36: 16� 6300
法向 - 0�03383

3
22 Jun 2010

22: 39: 12� 1309
迹向 0�025057

4
23 Jun 2010

07: 04: 38� 9740
迹向 - 17�27051

5
23 Jun 2010

11: 13: 50� 4692
- 0

3�3 � 轨道重构机动算例

第4次轨道机动实际速度增量为要求速度增量的 60%时, 根据方案 D4获得的轨道重构机动过程
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如表 2所示。图 1给出了整个远程导引段追踪器半长轴变化情况, 图 2给出了第 4次轨道机动实际速

度增量为要求速度增量的 0% ~ 150%时,整个远程导引段的推进剂消耗情况。该方案能否有效进行轨

道重构有待根据 2�1节的设计准则进行分析。

� � �
图 1 � 追踪器半长轴变化过程

Fig. 1� Time histories of chaser�s sem-i major axis � � � � � � �
图 2 � 第 4次变轨故障远程导引总推进剂消耗

Fig . 2� Total propellant consumed in phasing for
fourth maneuver failure � � �

3�4 � 轨道重构方案分析与故障后轨道预案

通过对各方案的修正能力、测控条件、推进剂消耗、终端精度、安全性进行初步分析,逐步排除不能

满足要求的方案,以获得远程导引变轨故障后轨道预案。

3�4�1 � 修正能力初步分析
由于仅有一次轨道机动, 方案D1和D2难以满足终端相对位置速度要求;由于第 5次其机动位置范

围未达到 180�,方案 B1和 C1不能完全修正轨道面偏离的情况,因此排除方案 B1、C1、D1和D2。

3�4�2 � 测控条件初步分析
对第 2~ 5次机动, 每两次机动间圈次差均小于 6,根据测控要求不能在其间增加一次轨道机动,方

案 B3、C3和D3不能满足关键点间隔最少 3圈的要求,因此排除方案 B3、C3和 D3。

3�4�3 � 推进剂消耗分析
在满足测控条件的情况下,轨道重构应尽早进行以减小轨道偏离的扩散时间,节省相位角重构的推

进剂消耗,则机动圈次 NA3、N A4、NB4、NC4及 ND4的值分别为 9、9、17、20及 25。

由于正常方案中第 5次机动为小量, E1方案推进剂消耗与正常方案相近。需要进行推进剂消耗分

析的方案包括A1、A2、A3、A4、B2、B4、C2、C4、D4和E4,各方案的推进剂消耗如表 3所示。

表 3� 各轨道重构方案推进剂消耗情况

Tab. 3� Propellant consumed for different orbit reconfiguring plan

方案 1 2 3 4

A 132~ 263kg 126~ 231kg 130~ 174kg 129~ 138kg

B - 131~ 164kg - 145~ 194kg

C - 134~ 170kg - 176~ 184kg

D - - - 198~ 243kg

E 约 134kg - - 约 251kg

� � 从表 3中可以知道:方案A1、A2、A3和 B2中出现推进剂消耗小于正常方案的情况,主要原因是在

一次机动中同时含轨道面内外的分量时,机动过程类似综合变轨,可能较正常方案(类似特殊点变轨)节
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省推进剂
[ 2, 6]

;方案A4推进剂消耗较正常方案没有较大增加,而 B4、C4和 D4均出现了推进剂消耗的较

大增加,主要原因是为了重新调整相位关系必须进行较大的反向轨道机动;分析的所有方案的推进剂消

耗都没有超过可用上限, 不能直接通过推进剂消耗分析排除某个方案。

3�4�4 � 终端精度初步分析
通过仿真获得方案A1和 A2的最后一次机动(第 5次机动)速度增量最大可达到约 20m�s,正常方

案中该次机动为小量。由于较大的速度增量对应较大的执行偏差
[ 2, 6]

, 最后一次机动和远程导引终端间

隔约 2圈,偏差具有较长的传播时间,因此方案 A1和 A2终端精度较正常方案有所降低, 可能具有较大

的偏差,因此排除方案A1和A2。

方案A3、A4、B4、C4和 D4的最后一次机动均小量,与正常方案具有类似的终端精度; 方案 A3、B2、

C2、E2的终端精度难以简单评估。

3�4�5 � 安全性初步验证
对方案 A3、A4、B2、B4、C2、C4和E1的各种情况进行分析, 追踪器在整个远程导引过程中均在目标

器后下方,不会发生碰撞。

对方案 D4,第 4次机动 10�以内方向偏离故障和速度增量执行比例在约 80% ~ 150%的故障,追踪

器在整个远程导引过程中均在目标器后下方,仍然满足安全性要求。

对方案 D4,速度增量执行比例在约 0% ~ 70%的故障以及方案 E5,均不能保证满足安全性要求。

图3给出了第4次机动执行比例为 30% ,方案 D4的 115 000~ 222 000s的面内相对运动轨迹; 图 4给出

了方案 E4的 115000~ 222000 s的面内相对运动轨迹。在相对运动轨迹中,追踪器前进到目标器前方,

再回到目标器后下方,重构轨道的远地点高于目标轨道, 近地点低于目标轨道,在误差影响下追踪器可

能以较大相对速度进入目标器的禁飞区。因此,根据安全性分析排除方案 E4。而速度增量执行比例在

约0%~ 70%时方案D4也不能处理。

� � � �
图 3 � 方案 D4 面内相对运动轨迹

Fig. 3� In-plane relative distance locus of D4 � � � � � � � �
图 4� 方案 E4 面内相对运动轨迹

Fig. 4 � In-plane relative distance locus of E4

3�4�6 � 故障轨道预案
根据上述分析获得的故障处理预案如下:

第1次变轨故障,优先选择 A3方案处理, 其次是A4;

第2次变轨故障,优先选择 B2方案处理,其次是 B4;

第3次变轨故障,优先选择 C2方案处理,其次是 C4;

第4次变轨故障,根据具体情况由D4处理或第 30圈提前返回;

第5次变轨故障,优先选择方案 E1处理,不能完成则第30圈提前返回。

3�5 � 讨 论

根据上述分析, 第 3节给出的轨道重构方案可以有效处理第 1、2或3次变轨故障,不能有效处理第

4、5次变轨故障。轨道重构要避免类似图 3和图 4情况,考虑从以下两点出发构建重构方案:
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( 1)追踪器在目标器前下方机动进入目标器前上方后, 立即进行轨道圆化,然后等待到达目标器后

方再机动到目标器后下方的初始瞄准点,由于不能获得与正常方案类似的测控条件,需要根据具体的测

控条件对该方案的可行性进行详细的分析。

( 2)将初始瞄准点调整到目标器前上方,此时近程导引段的轨道机动过程和测控光照条件均具有较

大变化,需要设计相应的近程导引方案。

4 � 结束语

根据提出的轨道重构设计准则及四类轨道重构方案, 可以初步确定处理远程导引变轨故障的轨道

预案; 轨道重构应尽可能早地进行, 对同一次变轨故障较早进行轨道重构可以节省推进剂消耗, 较早发

生的变轨故障(如第 1次)经轨道重构后对整个交会任务的影响小于较晚发生的变轨故障(如第 5次) ;

对较晚发生的变轨故障, 本文提出的重构方案不能有效处理,需要结合测控等实际约束条件综合设计远

近程导引方案。

追踪器一般均具有轨控发动机和姿控发动机的备份,在故障后数圈的轨道漂移过程中,有效定位变

轨故障后切换到备份发动机可以提供需要的轨道机动能力,本文的研究具有工程可行性;通过重构远程

导引轨道,保证交会对接任务的成功,本文的研究具有重要的工程应用价值。
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