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航天器交会与接近操作规划及自主软件设计

王　华１，２，霍诚１，２，何俊华１，２，于大腾３，方炫锟１，２

（１．国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３；２．太空系统运行与控制全国重点实验室，湖南 长沙　４１００７３；
３．北京跟踪与通信技术研究所，北京　１０００９４）

摘　要：针对航天器交会与接近操作任务规划通用软件缺乏难题，研究了交会与接近操作规划模型和软
件。提出了基元的概念，构建了由交会、接近、伴飞、撤离四大类基元组成的基元体系，交会与接近操作可以

由多个基元组合形成；建立了空间交会与接近操作基元任务规划模型，以具体基元为例，给出了模型的任务

段、停止条件、控制变量和约束计算公式；以航天任务工具箱（ａｅｒｏｓｐａｃｅｔｏｏｌｋｉｔ，ＡＴＫ）为基础，设计并实现了
交会与接近操作任务规划工具软件。对ＧＥＯ交会和太阳同步绕飞两个交会与接近操作任务进行了仿真，结
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果表明建立的基元和软件能够对交会与接近操作任务执行正确规划。
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　　交会与接近操作（ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｐｒｏｘｉｍｉｔｙ
ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ，ＲＰＯ）是现代航天活动中不可或缺的一
部分，它不仅支撑着航天器的维护和服务工作，还

关系到未来太空资源的管理和利用。美国安全世

界基金会在２０２４年发布的全球太空对抗能力报
告中，将ＲＰＯ技术列为太空技术发展的重点［１］。

ＲＰＯ任务包括交会、接近等多个飞行段，众
多学者研究了各个飞行段的规划方法。文献［２］
和文献［３］分别研究了月球和地球静止轨道
（ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｏｒｂｉｔ，ＧＥＯ）远程交会策略；文
献［４－６］将机动方向作为限制，研究了不同机动
方向约束的交会问题；文献［７－８］以多目标交会
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为背景展开研究；文献［９］研究了考虑执行误差
的鲁棒交会规划；文献［１０］研究了不确定下的
ＲＰＯ鲁棒设计问题；文献［１１－１３］对于交会的最
小边界、追逃等问题开展了研究。以上文献对于

ＲＰＯ中不同特定问题进行研究，得到了一些较好
的规划模型和方法，但是在实际工程中，更需要将

规划模型和方法固化为软件，支撑 ＲＰＯ任务的设
计和操作。

美国ＮＡＳＡ戈达德航天飞行中心开发了一般
任务分析工具ＧＭＡＴ，可用于航天器轨迹优化与任
务分析。美国ＡＧＩ公司的系统工具箱软件ＳＴＫ包
含轨道机动工具 Ａｓｔｒｏｇａｔｏｒ，可用于航天器轨迹规
划。在２０２１年推出的ＳＴＫ１２版本中，新增了ＲＰＯ
工具用于交会与接近规划。国内众多单位也推出

了国产航天软件，哈尔滨工业大学推出了ＳｐａｃｅＳｉｍ
软件［１４］、中国空间技术研究院推出了星途软件，这

些软件具备较好的仿真功能，但是缺乏通用轨道规

划功能。国防科技大学空天科学学院研发了航天

任务工具箱（ａｅｒｏｓｐａｃｅｔｏｏｌｋｉｔ，ＡＴＫ），能够进行多
种通用化航天任务分析和设计［１５］。

针对国内自主ＲＰＯ软件需求，本文开展了以
下创新工作：①提出了 ＲＰＯ基元体系，建立了
ＲＰＯ典型基元的任务规划模型；②在通用轨道机
动规划工具ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ能力基础上，设计并
实现了 ＲＰＯ软件，并利用两个典型场景验证了
ＲＰＯ软件正确性。

１　ＲＰＯ基元体系

１．１　基元概念

在固体物理中，基元是指构成物质的最小单

元，即基本结构单元，可以是原子、分子、晶胞等。

基元在固体物理中具有重要的意义。基元的类型

和排列对物质的性质产生重要影响。通过研究基

元的性质和相互作用，可以揭示固体物质的结构、

电学、磁学、光学等性质。

在航天器ＲＰＯ任务规划问题中，为方便任务
规划问题描述和建模，基于系统工程思想，依据不

同任务规划问题与飞行时间的相关性和总体程

度，借鉴物理中基元概念，可以将飞行任务过程划

分为不同阶段基元，通过对不同阶段基元的设计

和排列，实现航天器ＲＰＯ任务规划。
ＲＰＯ基元ＥＲＰＯ可表示为一个六元组：

ＥＲＰＯ＝（Ｉ，Ｏ，Ｍ，Ｓ，Ｐ，Ｃ） （１）
式中：Ｉ为基元输入参数，例如ＲＰＯ飞行时间、ＲＰＯ
终点相对状态、ＲＰＯ关键节点参数等；Ｏ为基元输
出参数，例如机动脉冲量等；Ｍ为基元包含的任务

段，包括机动段、预报段等，任务段也可以理解为更

为基础的轨道基元；Ｓ为基元中的停止条件，也就
是任务段终止的判断参数；Ｐ为基元中的控制变
量；Ｃ为基元中的约束，包括时间约束、空间约束、
燃料约束等。ＲＰＯ基元定义如图１所示。

图１　ＲＰＯ基元定义
Ｆｉｇ．１　ＤｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆＲＰＯｅｌｅｍｅｎｔ

对基元使用者来说，主要关注 Ｉ和 Ｏ。对基
元设计者来说，还需要关注Ｍ、Ｓ、Ｐ、Ｃ。

基元具有可组合、可复合、可配置的特性。可

组合性指多个基元可以顺序组合形成 ＲＰＯ任务。
可复合性指多个基元可以复合为新的复合基元。

可配置性指基元可以通过输入参数 Ｉ进行飞行过
程配置。

１．２　交会基元

交会基元用来控制 ＲＰＯ航天器从相距目标
航天器数千千米进入１００ｋｍ左右，其本质是调相
控制，通过加减速进入调相轨道，绕调相轨道一圈

或者多圈后到达目标附近，再通过加减速实现与

目标同轨。交会基元包括共面交会、异面交会、快

速交会和近旁交会等基元。

共面交会指 ＲＰＯ航天器通过降低轨道从后
方追赶目标，或者抬升轨道在前方等待目标的交

会过程。异面交会指 ＲＰＯ航天器通过调相控制
飞行到与目标轨道面交线的两个交点处。快速交

会以时间作为主要约束。近旁交会主要用于轨道

巡视。

１．３　接近基元

接近基元用来控制 ＲＰＯ航天器在约１００ｋｍ
范围内实现接近，主要包括掠飞、漂飞、跳跃和逼

近等基元，如图２所示。
１）掠飞是指 ＲＰＯ航天器轨道在远地点或近

地点靠近目标。考虑顺光条件时，航天器与目标

在掠飞的时刻需满足阳光角要求。

２）漂飞是指 ＲＰＯ航天器通过建立与目标的
角速度差抵近目标。对于 ＧＥＯ，通常分为向东漂
飞和向西漂飞两类，分别对应下方漂飞和上方

漂飞。

３）跳跃是指 ＲＰＯ航天器通过单脉冲机动在
固定时间转移至新的位置点。

·４２·
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４）逼近是指 ＲＰＯ航天器以相对运动轨迹近
似为直线的方式接近目标，可分为 Ｒｂａｒ逼近、Ｖ
ｂａｒ逼近、任意方位逼近和走廊逼近。

图２　接近基元示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｒｏｘｉｍｉｔｙｅｌｅｍｅｎｔｓ

１．４　伴飞基元

伴飞基元控制航天器在约１００ｋｍ甚至数百
米范围内实现较长时间的伴随飞行，主要包括绕

飞、跟飞和悬停等基元，如图３所示。

图３　伴飞基元示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｍｐａｎｉｏｎｆｌｉｇｈｔｅｌｅｍｅｎｔｓ

１）绕飞是指航天器围绕目标的运动，按相对
轨迹形状可分为受控绕飞、自然绕飞、太阳同步绕

飞和水滴绕飞。

①受控绕飞是指通过多脉冲控制实现 ＲＰＯ
航天器对目标特定形状的绕飞［１６］。

②自然绕飞是 ＲＰＯ航天器利用轨道力学自
然特性，无需主动施加机动控制或只需很少燃料

消耗就能在较长时间保持对目标特定的相对轨道

飞行。

③太阳同步绕飞是考虑太阳矢量的一种绕飞
行为，为达到完全顺光观测侦察目标的目的，ＲＰＯ
航天器始终位于目标与太阳连线之间［１７］。

④水滴绕飞是指ＲＰＯ航天器从某点出发，经

过小于目标轨道周期的飞行时间（重访周期）回

到出发点的绕飞行动。水滴绕飞只需在水滴尖点

处重复施加一次小机动即可维持对目标绕飞。

２）跟飞是指 ＲＰＯ航天器跟随目标伴飞的运
动形式，ＲＰＯ航天器与目标按照一定的前后顺序
运行在同一轨道上，按跟飞形态可分为定点跟飞、

盘旋跟飞、振荡跟飞等类型。定点跟飞指 ＲＰＯ航
天器在目标后方定点保持的伴飞形式。盘旋跟飞

指ＲＰＯ航天器绕目标后方的参考中心形成自然
绕飞的跟飞形式。振荡跟飞指 ＲＰＯ航天器在轨
道面法向做简谐振动的跟飞形式。

３）悬停是指 ＲＰＯ航天器在目标的轨道坐标
系中近乎静止悬停于某一固定点或在某一定点周

围小范围运动的运行形式，可分为定点悬停、水滴

悬停。定点悬停指ＲＰＯ航天器施加主动控制，以
消耗燃料为代价保持相对静止。定点跟飞是定点

悬停的特例。水滴悬停与水滴绕飞类似，区别在

于绕飞半径通常较小。

１．５　撤离基元

撤离基元用于 ＲＰＯ航天器逐步远离目标。
当航天器完成任务或在目标抵近时，操控航天器

以一定的经度漂移率拉大与目标距离。撤离基元

主要包括正常撤离、快速撤离、视线约束撤离、太

阳约束撤离等，如图４所示。

图４　撤离基元示意图
Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｅｐａｒｔｕｒｅｅｌｅｍｅｎｔｓ

１）正常撤离用于 ＲＰＯ航天器完成任务后以
单脉冲或多脉冲形式远离目标。

２）快速撤离是指ＲＰＯ航天器在尽可能短的时
间约束下，以尽可能大的经度漂移率完成撤离运动。

３）视线约束撤离是指 ＲＰＯ航天器在满足其
有效载荷视线指向要求的约束条件下完成撤离

运动［１８］。

４）太阳约束撤离是指 ＲＰＯ航天器在太阳光
照条件的约束下完成撤离运动。

·５２·
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２　ＲＰＯ任务规划模型

ＲＰＯ基元体系中的每个基元都需要建立任
务规划模型，下面针对交会、接近、伴飞、撤离４大
类基元建立典型基元的规划模型。

２．１　ＲＰＯ相关动力学模型

２．１．１　高精度动力学模型
在ＲＰＯ规划中，轨道外推采用高精度动力学

模型实现。在地球中心引力场假设下，采用

Ｃｏｗｅｌｌ形式描述航天器摄动动力学方程为
ｄｖ
ｄｔ＝－

μｒ
ｒ３
＋ａＮ＋ａＤ＋ａ３＋ａＳ＋ａＴ＋ａＯ

ｄｒ
ｄｔ＝

{ ｖ
（２）

其中，ｒ、ｖ分别是位置和速度（ｒ表示位置的大
小），μ是地球引力常数，ａＮ是由地球非球形引起
的摄动加速度，ａＤ是大气摄动加速度，ａ３是三体
加速度，ａＳ是太阳光压加速度，ａＴ是推力加速度，
ａＯ是其他摄动加速度。
２．１．２　ＣＷ相对动力学模型

在ＲＰＯ过程中，两个航天器通常相距较近，规
划中经常采用ＣＷ相对动力学模型。假设目标航
天器在圆轨道运行，两个航天器只考虑地球引力，

不考虑其他摄动影响，可以得到线性化后的模型为

ｘ̈ｒ－２ｎｚｒ＝ａｒｘ
ｙ̈ｒ＋ｎ

２ｙｒ＝ａｒｙ
ｚ̈ｒ＋２ｎｘｒ－３ｎ

２ｚｒ＝ａｒ
{

ｚ

（３）

式中，ｎ是目标轨道角速度大小，ａｒｘ、ａｒｙ、ａｒｚ分别是
加速度在目标ＶＶＬＨ轨道坐标系各轴上的投影。
该方程即 ＣＷ方程，在两航天器相对距离不大，
特别是高度差不大的情况下，解的精度足够高，可

以满足ＲＰＯ动力学分析的要求。
２．１．３　近圆偏差动力学模型

在交会基元中，经常用到近圆偏差线性方程。

轨道柱坐标系定义为：以地心为原点，ｒ为航天器地
心矢量在参考轨道平面的投影，ｕ为投影的纬度幅
角，ｚ为沿轨道法线方向的投影。将航天器相对基
准圆轨道的运动方程在该坐标系中进行表征为

Δｒ＝Δｖｒ

Δｕ＝－ｎ０
Δｒ
ｒ０
＋ｎ０
Δｖｔ
ｖ０

Δｚ＝Δｖｚ
Δｖｒ＝ｎ

２
０Δｒ＋２ｎ０Δｖｔ＋Δａｒ

Δｖｔ＝－ｎ０Δｖｒ＋Δａｔ
Δｖｚ＝－ｎ

２
０Δｚ＋Δａ

















ｚ

（４）

式中，ｎ０＝ｖ０／ｒ０为基准轨道角速度，下标 ｔ表示
与径向垂直的轨道速度方向。该方程在线性化

处理时，只对径向、法向位置偏差及各向速度偏

差进行一阶近似，而没有对纬度幅角偏差进行

近似处理，故能描述大纬度幅角偏差的调相

问题。

２．２　交会基元任务规划模型

以共面交会基元为例，包含升轨／降轨基元、
漂移基元、寻的基元三个任务基元，如图５所示。
共面交会共包含５次脉冲机动，其中升轨／降轨基
元为双脉冲机动，寻的基元为三脉冲机动。共面

交会相比快速交会所需速度增量更小，适用于

ＧＥＯ等轨道的共面交会。

图５　ＧＥＯ共面交会示意图
Ｆｉｇ．５　ＧＥＯｃｏｐｌａｎａｒｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

规划流程如下：

１）确定升轨／降轨基元。该基元输入参数为
Ｉ＝｛Δｎ１，ｔ１｝ （５）

式中，Δｎ１为漂移轨道的相对轨道角速度，ｔ１为升
轨／降轨基元飞行时间。控制变量为

Ｐ＝｛ΔＶ１，ΔＶ２｝ （６）
即两次机动脉冲量，可由基元的停止条件 Ｓ和约
束条件Ｃ确定为

Ｓ＝｛ｔ１｝

Ｃ＝｛ｒ１ ｒ１＝ｆ（Δｎ１{ ）｝
（７）

其中，约束 Ｃ为轨道柱坐标系下描述的空间约
束，根据式（４）计算。
２）确定漂移基元。该基元可等效为一个预

报段，输入参数为

Ｉ＝｛ｔ２｝ （８）
式中，ｔ２为漂移基元的飞行时间。由此确定漂移
基元停止条件为

Ｓ＝｛ｔ２｝ （９）
３）确定寻的基元。该基元输入参数为

Ｉ＝｛ｒｒｆ，ｖｒｆ，ｔ３｝ （１０）
式中：ｒｒｆ和ｖｒｆ为航天器终端相对位置和相对速度，
均在目标ＶＶＬＨ轨道坐标系下定义；ｔ３为寻的基
元飞行时间。控制变量为三次机动脉冲量和前两

次机动的间隔时间ｔ３１，即
Ｐ＝｛ΔＶ３，ΔＶ４，ΔＶ５，ｔ３１｝ （１１）

·６２·
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上式可由基元的停止条件和空间约束条件确定。

２．３　接近基元任务规划模型

以直线逼近段为例，在相对运动轨迹上选取

若干机动点，机动点的参考曲线为始末位置点连

线。考虑航天器采用脉冲机动方式，其运动轨迹

如图６所示。

图６　直线逼近示意图

Ｆｉｇ．６　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｎｅａｒａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ

给定直线逼近段基元的输入为

Ｉ＝｛ｔ，Ａｍａｘ，ｒｒｆ｝ （１２）
式中，ｔ为逼近段任务时长，Ａｍａｘ为相邻机动点之
间的最大转移飞行角，ｒｒｆ为目标终点相对位置。
１）当目标轨道为椭圆轨道时确定各子段停

止条件：计算航天器在飞行时间 ｔ后真近点角变
化量Δｆ，进而确定直线逼近段子段数量为

Ｎ＝１＋?ΔｆＡｍａｘ
」 （１３）

式中，?·」为向下取整函数符号。前 Ｎ－１段的
停止条件用纬度幅角变化量 Δｕ计算；轨道倾角
ｉｏｒｂ＝０时，改用赤经变化量Δλ计算停止条件，即

Ｓ＝

Δｕ{ }Ｎ ｉｏｒｂ≠０

Δλ{ }Ｎ ｉｏｒｂ{ ＝０
（１４）

第Ｎ段的停止条件为飞行时间，即直线逼近段的
剩余时间，即

Ｓ＝｛ｔ－ｔｒ｝ （１５）
式中，ｔｒ为已飞行时间。
２）当目标轨道为近圆轨道（偏心率ｅ＜０．０１）

时确定各子段停止条件：设 Ｔ为航天器轨道周
期，则逼近段子段数量为

Ｎ＝１＋?２πｔＴＡｍａｘ
」 （１６）

所有子段的停止条件均为飞行时间，即

Ｓ＝ ｔ{ }Ｎ （１７）

３）确定各逼近段子段的终端约束和控制变
量：各逼近段子段均为瞄准序列段，包含一个机动

段和一个预报段，其终端约束为瞄准点相对位

置，即

Ｃ＝ ｒｒｉｒｒｉ＝ｒｒ０＋ｉ
（ｒｒｆ－ｒｒ０）{ }Ｎ

（１８）

式中，ｒｒ０是直线逼近段基元的初始相对位置。各
子段的控制变量为机动脉冲矢量。利用序列二次

规划等算法依次求解各子段，就可以得到直线逼

近段所有的机动脉冲。

２．４　伴飞基元任务规划模型

以受控圆形绕飞基元为例，给定基元输入为

Ｉ＝｛ｍ，ＮＰ，Ｒｒ，ｒｒｃ，θ，ｋ｝ （１９）
式中，ｍ为绕飞圈数，ＮＰ为一圈标称轨迹上设定

的机动点数量，Ｒｒ为绕飞半径，ｒｒｃ＝［ｄｘ，ｄｙ，ｄｚ］
Ｔ

为绕飞中心相对位置，θ＝［θｘ，θｙ，θｚ］
Ｔ为绕飞平

面相对目标轨道平面转角，ｋ为绕飞周期时间
比例。

航天器受控圆形绕飞规划流程如下：

１）确定绕飞子段数量
Ｎ＝「ｍＮＰ? （２０）

式中，「·?为向上取整符号。

２）确定各子段终端约束
Ｃ＝｛ｒｃｉ｝ （２１）

式中，

ｒｃｉ＝

ｘｃｉ
ｙｃｉ
ｚｃ









ｉ

＝

ｃｏｓθｙ ０ －ｓｉｎθｙ
０ １ ０
ｓｉｎθｙ ０ ｃｏｓθ









ｙ

１ ０ ０
０ ｃｏｓθｘ ｓｉｎθｘ
０ －ｓｉｎθｘ ｃｏｓθ









ｘ

·

ｃｏｓθｚｉ ｓｉｎθｚｉ ０

－ｓｉｎθｚｉ ｃｏｓθｚｉ ０








０ ０ １

Ｒｒ








０
０
＋

ｄｘ
ｄｙ
ｄ









ｚ

（２２）

θｚｉ＝θｚ＋ｉ
２π
ＮＰ
　ｉ＝１，２，…，Ｎ （２３）

３）确定各子段停止条件

Ｓ＝
ｔＳ ｔＳ＝

Ｔ
ｋＮ{ }

Ｐ
ｅ＜０．０１

ββ＝２πｋＮ{ }
Ｐ

ｅ≥０．{ ０１
（２４）

式中，ｔＳ表示按照时间停止，β表示按照角度
停止。

４）各子段的控制变量为机动脉冲矢量。依
次规划求解基元各子段就可以得到机动脉冲。

·７２·
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２．５　撤离基元任务规划模型

以Ｖｂａｒ方向的视线约束撤离为例，该方案
安全性较好，在发动机故障情况下可避免与目标

航天器发生碰撞，其运动轨迹如图７所示。

图７　视线约束撤离示意图

Ｆｉｇ．７　Ｖｉｓｕａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｄｅｐａｒｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍ

规划流程如下：

１）给定初始 Ｖｂａｒ方向相对位置 ｘ０以及目
标视场角确定首次 Ｒｂａｒ方向脉冲 ΔＶｒ。由
式（３）可得，轨迹上任意点对目标航天器的视线
斜率［１８］为

ｔａｎα＝
ΔＶｒｓｉｎ（ｎｔ）

ｎｘ０＋２［１－ｃｏｓ（ｎｔ）］ΔＶｒ
（２５）

式中，α为视场角。右式驻点即对应目标视场角
α０，即可得到

　ΔＶｒ＝ｎｘ０ｔａｎα０（２ｔａｎα０＋ １＋４ｔａｎ２α槡 ０） （２６）
２）确定停止条件为按时间停止，即

Ｓ＝ π{ }ｎ （２７）

３）确定后续 Ｒｂａｒ方向脉冲 ΔＶｒｉ：一次径向
脉冲作用后 ＲＰＯ航天器轨迹在 Ｖｂａｒ上移动的
距离为

Δｘ＝
４ΔＶｒ
ｎ （２８）

更新相对位置

ｘｉ＝ｘ０＋Δｘ （２９）
将其代入式（２６）即可得 ΔＶｒｉ。后续各子段停止
条件均由式（２７）表征。

３　ＲＰＯ软件设计

根据上述基元体系和ＲＰＯ任务规划模型，以
ＡＴＫ软件为基础，采用 Ｃ＋＋语言实现了 ＲＰＯ任
务规划工具设计。

３．１　ＡＴＫ软件概述

航天任务设计软件是航天全寿命周期的核

心工具，我国目前还缺乏成熟的工业级产品。

航天任务工具箱 ＡＴＫ是自主航天任务设计软

件，主要关注航天任务中卫星、导弹、飞机、地面

站、舰船等的复杂时空特征与信息关系，如轨

道、可见性、覆盖、通信链路等，包括标准平台、

可见性分析、轨道机动规划 ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ等
功能模块，具备了初步的航天任务分析与设计

能力。

ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ通过组合不同任务段，并
正确设置停止条件、控制变量和约束条件来求

解机动序列。ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ通用任务段包括
初始段、预报段、机动段和瞄准序列段等１１段，
可以实现初始状态定义、轨道预报、施加机动等

功能，但是对于复杂问题其软件操作工作量

较大。

３．２　ＲＰＯ任务规划工具设计

ＲＰＯ任务规划工具是在ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ机
动规划能力体系上建立起来的针对 ＲＰＯ任务的
专用规划工具，如图 ８所示。ＲＰＯ任务规划工
具基于 ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ的任务段组合而成，是
对通用任务段的进一步整合，计算输出数据通

过ＡＴＫ输出层以数据报告、曲线图表、三维等形
式展示给用户。ＲＰＯ任务规划工具中的各基元
相互独立，既可以独立计算，也可以顺序组合形

成复杂任务。组合后的基元按照顺序依次

计算。

在ＡＴＫ界面中，ＲＰＯ任务规划工具如图９所
示。ＲＰＯ任务规划工具整合了交会、接近、伴飞
和撤离４大类基元，其功能结构如图１０所示。

３．３　使用流程

以受控圆形绕飞任务为例，需要使观测航天

器从当前位置接近目标航天器并实现一定半径的

圆形绕飞轨道。使用 ＲＰＯ任务规划工具实现机
动序列规划的流程如图１１所示，图中也对比了直
接采用ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ的规划流程。

ＲＰＯ任务规划工具基于 ＡＴＫ的通用轨道机
动规划工具ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ实现 ＲＰＯ完整机动
序列规划，各基元按照通用物理模型定义，预留了

参数设置接口，能够实现飞行参数自定义、远近距

离机动序列统一规划。与ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ相比，
ＲＰＯ任务规划工具极大减少了 ＲＰＯ任务设计流
程，降低了使用难度。

对于包含多个基元的任务，只需顺序添加基

元，ＲＰＯ任务规划工具会自动按照顺序依次
执行。

·８２·
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图８　ＲＰＯ任务规划工具体系结构
Ｆｉｇ．８　ＡｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆＲＰＯｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｔｏｏｌ

图９　ＲＰＯ任务规划工具界面
Ｆｉｇ．９　ＩｎｔｅｒｆａｃｅｏｆＲＰＯｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｔｏｏｌ

图１０　ＲＰＯ任务规划工具功能结构
Ｆｉｇ．１０　ＦｕｎｃｔｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＲＰＯ

ｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｔｏｏｌ

４　典型场景

４．１　ＧＥＯ调相交会

航天器在轨服务技术的不断发展促进了在轨

加注、装配和维护等空间任务的实现，有助于延长

航天器工作寿命、显著降低航天器全寿命周期费

用。交会对接是执行在轨服务任务的前提条件，

本节利用ＲＰＯ任务规划工具实现 ＧＥＯ轨道上服

·９２·
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图１１　ＲＰＯ任务规划工具与ＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ规划流程的对比
Ｆｉｇ．１１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｌａｎｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｅｓｏｆＲＰＯｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｔｏｏｌａｎｄＡＴＫ．Ａｓｔｒｏｍａｓｔｅｒ

务航天器同目标的调相交会。

任务开始时间为ＵＴＣ２０２４－０９－３０Ｔ００：００：
００，任务结束时间为 ＵＴＣ２０２４－１０－１０Ｔ００：００：
００。目标航天器的轨道半长轴为４２１６４ｋｍ，其他
轨道根数为０。

服务航天器真近点角为１５°，其他轨道根数
与目标航天器一致。设服务航天器的轨道周期为

Ｔ，撤离ＧＥＯ到漂移段初始状态的时间为０５Ｔ，
向西漂移５Ｔ，最后在预定交会时间 ＵＴＣ２０２４－
１０－０８Ｔ００：００：００实现交会。基于本文设计的
ＲＰＯ任务规划工具，选择 ＧＥＯ轨道交会基元
（ＲＰＯＧＥＯＲｅｎｄｅｚｖｏｕｓＮｏｌｅａｄ），设置参数如图１２
所示。

图１２　ＧＥＯ轨道交会基元参数输入界面
Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｔｅｒｆａｃｅｏｆｉｎｐｕｔｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎ
ＲＰＯＧＥＯＲｅｎｄｅｚｖｏｕｓＮｏｌｅａｄｅｌｅｍｅｎｔ

任务规划结果如图１３所示。软件规划得到
的完整机动序列见表１。规划后终端位置误差为
００２９３ｍ，速度误差为０．０００４３１ｍ／ｓ。

图１３　ＧＥＯ调相交会任务轨迹
Ｆｉｇ．１３　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆＧＥＯｐｈａｓｉｎｇｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｍｉｓｓｉｏｎ

表１　ＧＥＯ调相交会任务机动序列
Ｔａｂ．１　ＭａｎｅｕｖｅｒｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆＧＥＯｐｈａｓｉｎｇ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｍｉｓｓｉｏｎ

阶段 机动时间（ＵＴＣ） 规划机动脉冲／（ｍ·ｓ－１）

升轨段

２０２４－０９－３０Ｔ
２３：５５：５９．９１５

［２．２８６，０．０００，０．０００］

２０２４－１０－０１Ｔ
１１：５４：０１．７００

［２．２２６，０．０００，０．０００］

漂移段
２０２４－１０－０６Ｔ
２３：１１：５４．０４１

［１３．８９９，－４．４５０，０．０００］

寻的段

２０２４－１０－０７Ｔ
０５：２３：５５．８７４

［２．１６０，４．７１５，０．９２４］

２０２４－１０－０８Ｔ
００：００：００．０００

［－６．５１８，－１７．０９６，－３．９８３］

４．２　太阳同步绕飞

美国空军提出的地球同步轨道空间态势感知

计划（ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｓｐａｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎａｌａｗａｒｅｎｅｓｓ
ｐｒｏｇｒａｍ，ＧＳＳＡＰ）目标是对 ＧＥＯ卫星进行跟踪监
视。ＧＳＳＡＰ卫星通常会在顺光方向来观测目标

·０３·
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卫星。常用相对阳光角来描述阳光角的优劣情

况。目标卫星相对于观测卫星的相对阳光角是指

由太阳指向目标卫星的矢量同观测卫星指向目标

卫星的矢量的夹角。本节以 ＧＥＯ卫星作为目标
航天器，利用ＲＰＯ任务规划工具实现考虑阳光角
约束的绕飞任务。

目标卫星的轨道半长轴为４２１６４ｋｍ，其他轨
道根数为 ０。绕飞任务参数如下：绕飞半径为
５０００ｍ，每圈脉冲数为１０，绕飞圈数为１，转移时
间为７２００ｓ，相邻机动最大飞行角为５°。

以目标卫星质心为原点定义 ＶＶＬＨ坐标系，
设定观测卫星相对于目标卫星的位置为（５０ｋｍ，
０ｋｍ，－５０ｋｍ）。采用本文提出的ＲＰＯ任务规划
工具，选择太阳同步绕飞基元（ＲＰＯＦｏｌｌｏｗＳｕｎ）。

ＲＰＯ任务规划工具计算得到的绕飞任务完
整机动序列见表 ２，计算耗时约 ２ｓ。对比 ＳＴＫ
ＦｏｌｌｏｗＳｕｎ模块，在相同的配置下计算太阳同步绕
飞机动序列，结果如图１４所示，ＳＴＫ耗时约４ｓ。

表２　太阳同步绕飞任务机动序列
Ｔａｂ．２　Ｍａｎｅｕｖｅｒｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆｆｏｌｌｏｗｓｕｎ

ｃｉｒｃｕｍｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎ

阶
段

序
号

机动时刻 规划机动脉冲／（ｍ·ｓ－１）

转
移
段

１ ００：００：００．０００ ［－８．１７４，－０．２７２，６．８６８］

２ ００：２０：００．０００ ［－１．２３７，－０．００２，－０．５２８］

３ ００：４０：００．０００ ［－１．２３７，－０．００４，－０．６９０］

４ ０１：００：００．０００ ［－１．２３７，－０．００６，－０．８５３］

５ ０１：２０：００．０００ ［－１．２３６，－０．００８，－１．０１６］

６ ０１：４０：００．０００ ［－１．２３７，－０．０１０，－１．１７８］

绕
飞
观
测
段

７ ０２：００：００．０００ ［６．９２７，－０．２２１，－７．４７２］

８ ０４：２３：３７．０４８ ［－０．０３２，－０．０１４，－０．０２３］

  

５０ ２３：３２：３３．４３７ ［－０．０４２，－０．０１８，０．００２］

观测卫星相对于目标卫星的轨迹如图１５所
示。通过 ＡＴＫ直接输出目标卫星相对于观测卫
星的阳光角的曲线报告，如图 １６所示。在 ２ｈ
转移时间内，目标卫星相对于观测卫星的阳光

角有比较明显的变化，２ｈ后目标卫星相对于观
测卫星的阳光角保持在２°左右，表明目标卫星、
观测卫星和太阳几乎在一条直线上，并且观测

图１４　ＳＴＫ与ＲＰＯ任务规划工具结果对比
Ｆｉｇ．１４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｂｅｔｗｅｅｎＳＴＫａｎｄ

ＲＰＯｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｔｏｏｌ

卫星处于优势阳光角位置。

图１５　太阳同步绕飞任务相对轨迹
Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｌａｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｆｏｌｌｏｗｓｕｎ

ｃｉｒｃｕｍｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎ

图１６　相对阳光角曲线
Ｆｉｇ．１６　Ｒｅｌａｔｉｖｅｏｆｓｕｎａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ

５　结论

ＲＰＯ在现代航天任务中扮演着越来越重要
的角色，本文以此为背景，提出了基元概念，构建

了ＲＰＯ基元体系，建立了 ＲＰＯ任务规划模型，研
发了ＲＰＯ任务规划工具软件，主要结论如下：
１）ＲＰＯ任务可以由基元及其组合表达，基元

·１３·
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具备可组合、可复合、可配置的特性，ＲＰＯ基元体
系可分为交会、接近、伴飞、撤离４大类基元。
２）基于航天任务设计软件 ＡＴＫ研制了 ＲＰＯ

工具软件，可以实现 ＧＥＯ交会、太阳同步绕飞等
多种任务的规划设计。相比传统方法，ＲＰＯ工具
软件不仅提供了完全人机交互式的规划界面，而

且简化了规划流程，提高了规划执行效率。

本文设计的软件不仅可用于 ＲＰＯ任务规划，
而且基元思想还可以进一步拓展用于其他空间任

务中。ＲＰＯ任务规划是一个复杂的规划问题，后
续还将进一步丰富基元类型和数量，并利用人工

智能等最新技术探索基于基元的ＲＰＯ任务设计。
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