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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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[bookmark: OLE_LINK28]Abstract: Aiming at the lack of universal software for spacecraft RPO (rendezvous and proximity operations) mission planning, the RPO planning model and software were studied. The concept of RPO element was proposed, and an element system was constructed, which consists of four categories: rendezvous, proximity, companion flight, and departure. RPO missions could be formed by combining multiple elements. A mission planning model for RPO elements was established. Calculation formulas for the mission control segments, stop conditions, control parameters, and constraints were provided. Based on the ATK (aerospace tool kit), a RPO mission planning tool was designed and implemented. Simulations were conducted using examples of GEO rendezvous and sun synchronous fly around, and the results show that the established RPO elements and software can effectively design RPO missions.
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[bookmark: OLE_LINK36]交会与接近操作（rendezvous and proximity operation，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（geostationary orbit，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]和[8]以多目标交会为背景展开研究，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STK 12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ATK（aerospace tool kit），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	Comment by 王: 请问本节中掠飞、漂飞、绕飞等大量概念表述是否可以在其他文献中找到？文章对于此类基础词汇的定义描述篇幅过长，全文是否可以精简各类描述？缩短一页文章篇幅。
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基元可表示为一个六元组
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式中，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，为基元输出参数，例如机动脉冲量等，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，为基元中的停止条件，也就是任务段终止的判断参数，为基元中的控制变量，为基元中的约束，包括时间约束、空间约束、燃料约束等，如图1所示。






对基元使用者来说，主要关注和。对基元设计者来说，还需要关注、、、。

图1  RPO基元定义
Fig. 1  Definition of RPO element

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公里进入百公里左右，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航天器在约百公里范围内实现接近，主要包括掠飞、漂飞、跳跃和逼近等基元，如图2所示。

图2  接近基元示意图
Fig. 2  Schematic diagram of proximity elements
掠飞是指控制RPO航天器轨道使其在远地点或近地点时靠近目标，在近距离掠飞时完成任务，其他时间与目标存在较大的距离。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。
漂飞是指RPO航天器通过建立与目标的角速度差抵近目标。RPO航天器建立漂飞态势后，后续过程不需要施加外力维持。对于GEO轨道，通常分为向东漂飞和向西漂飞两类，分别对应RPO航天器从目标轨道下方漂飞和上方漂飞。
跳跃指控制RPO航天器通过单脉冲机动在固定时间转移至新的位置点。
逼近是指RPO航天器与目标相对距离较近时，以某一恒定速度、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。
若RPO航天器与目标运行于半径相距较小的两个临近圆轨道上，当仅在径向上有较小距离时，航天器沿径向接近目标实施抓捕任务，由于运行轨道是圆轨道，可以采用R-bar逼近的方法实现垂直直线运动。若航天器与目标运行在相同的圆轨道上，且两者之间仅有较小的相位差，即在径向上有较小的距离，当航天器需要沿径向直线接近目标实施抓捕任务时，可以使用V-bar逼近的方式接近目标。在航天器接近目标过程中，设置一个航天器运动的范围边界线，作为逼近过程中的走廊，以此作为航天器逼近过程中的约束条件，称为走廊逼近。
1.4  伴飞基元
伴飞基元控制航天器在约百公里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  Schematic diagram of companion flight elements
绕飞是指航天器围绕目标的伴飞运动，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。绕飞时目标可以位于航天器相对轨迹内部，也可以位于相对轨迹外部。
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，在一定时间窗口内保持对目标相对距离不变的行动样式[16]。
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，其面内飞轨迹是一个椭圆，椭圆半长轴和半短轴之比为2:1，且绕飞周期与目标轨道周期相同。
太阳同步绕飞是考虑目标太阳矢量与RPO航天器空间位置关系的一种绕飞行为，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，以达到无法被目标观测的目的。
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，其轨迹通常会包围目标。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周期性自然地对目标水滴绕飞的构型，RPO航天器可以在水滴的自然飞行部分执行任务。
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。
悬停是指RPO航天器相对于目标的运动轨迹为目标任意方位的定点或在某一定点周围小范围运动，也就是使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实施任务，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，此时目标在相对轨迹上方或下方，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。
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。
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。

图4  撤离基元示意图
Fig. 4  Schematic diagram of departure elements
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[17]。
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。在航天器远离目标的过程中，航天器、目标及太阳三者空间位置使得航天器位于目标顺光区。轨道运行周期相较于地球公转周期为小量，故认为在任务规划时间内太阳光平行照射，且惯性系下角度不变。在目标航天器的轨道坐标系下，周期运行中太阳矢量轨迹演变为以轨道面法线方向为轴的圆锥形，太阳约束撤离段轨迹应位于圆锥的侧面，若采用多脉冲机动方式，则需控制脉冲机动点位置位于圆锥侧面太阳矢量处。
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

		(2)








式中，、分别是位置和速度，是由地球非球形引起的摄动加速度，是空气阻力加速度，是由太阳和月球引起的第三体加速度，是太阳摄动加速度，是推力加速度，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

		(3)



式中，n是目标轨道角速度大小，、、分别是航天器加速度在目标VVLH轨道坐标系各轴上的投影。该方程即C-W方程，在目标为圆轨道或近圆轨道且两航天器相对距离不是很大，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，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

		(4)

式中，为基准轨道角速度。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  GEO coplanar intersection diagram
规划流程如下：
1）确定升轨/降轨基元
该基元输入参数为

		(5)


式中，为漂移轨道的相对轨道角速度，为升轨/降轨基元飞行时间。控制变量为

		(6)


即两次机动脉冲量，可由基元的停止条件和约束条件确定为

		(7)

式中，约束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

		(8)

式中，为漂移基元的飞行时间，由此确定漂移基元停止条件为

		(9)
3）确定寻的基元
该基元输入参数为

		(10)




式中，和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，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，即

		(11)
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。
给定直线逼近段基元的输入为

		(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，为目标终点相对位置。
 
图6  直线逼近示意图
Fig. 6  Diagram of linear approximation
1）当目标轨道为椭圆轨道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，进而确定直线逼近段子段数量为

		(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计算，轨道倾角时，改用赤经变化量计算停止条件，即

		(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

		(15)

式中，为已飞行时间。
2）当目标轨道为近圆轨道(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

		(16)
所有子段的停止条件均为飞行时间

		(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

		(18)


式中，是直线逼近段基元的初始相对位置，是目标终点相对位置。
各子段的控制变量为机动脉冲矢量

		(19)
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

		(20)






式中，为绕飞圈数，为一圈标称轨迹上设定的机动点数量，为绕飞半径，为绕飞中心相对位置，为绕飞平面相对目标轨道平面转角，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

		(21)

式中，为向上取整符号。
2）确定各子段终端约束

		(22)

		(23)

		(24)
3）确定各子段停止条件

		(25)



式中，表示按照时间停止，表示按照角度停止，为航天器轨道周期，e为目标航天器轨道偏心率。
各子段的控制变量为机动脉冲矢量

		(26)
依次规划求解基元各子段就可以得到机动脉冲。
2.5  撤离基元任务规划
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  Visual constraint departure diagram
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
由式(3)可得，轨迹上任意点对目标航天器的视线斜率为[17]

		(27)



式中，为视场角，为目标航天器轨道角速度。右式驻点即对应目标视场角，即可得到

		(28)
2）确定停止条件为按时间停止

		(29)

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

		(30)
更新相对位置

		(31)

代入式（28）即可得。后续各子段停止条件均由式（29）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。
3.1  ATK软件概述
[bookmark: _Hlk164504662]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的机动规划能力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，但是对于复杂问题软件操作工作量较大。
[bookmark: _Hlk178275336][bookmark: OLE_LINK29]3.2  RPO任务规划工具设计
[bookmark: OLE_LINK32]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、曲线数表、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。
 
图8  RPO任务规划工具体系结构
[bookmark: OLE_LINK33]Fig.8  The architecture of RPO mission planning tool
[bookmark: OLE_LINK14][bookmark: OLE_LINK2][bookmark: _Hlk164807021][bookmark: OLE_LINK34]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。
[image: ]
图9  RPO任务规划工具界面
Fig.9  Interface of RPO mission planning tool

图10  RPO任务规划工具功能结构
[bookmark: OLE_LINK35]Fig.10  Functional structure of the RPO mission planning tool
[bookmark: _Hlk167212016]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。
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[bookmark: OLE_LINK7][bookmark: OLE_LINK37][bookmark: OLE_LINK38]图11  RPO任务规划工具与ATK.Astromaster规划流程的对比
Fig.11  Comparison of planning processes of RPO mission planning tool and ATK.Astromaster


4  典型场景
4.1  GEO调相交会
[bookmark: OLE_LINK4]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轨道上服务航天器同目标的调相交会。
[bookmark: OLE_LINK27][bookmark: OLE_LINK15]任务开始时间为UTC 2024-09-30 00:00:00，任务结束时间为UTC 2024-10-10 00:00:00。目标航天器的轨道根数见表1。
[bookmark: OLE_LINK1]表1 目标航天器轨道根数	Comment by 王: 表1、表3~4内容简单，是否可在正文中直接用文字表述，以缩短篇幅。
Tab.1  Orbital elements of target satellite
	轨道根数
	数值

	半长轴/km
	42164

	偏心率
	0

	轨道倾角/
	0

	升交点赤经/
	0

	近地点角距/
	0

	真近点角/
	0


[bookmark: OLE_LINK26][bookmark: OLE_LINK22][bookmark: OLE_LINK18][bookmark: OLE_LINK19]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UTC 2024-10-08 00:00:00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）基元，设置参数如图12所示。
[image: 图形用户界面, 文本, 应用程序

描述已自动生成]
图12  GEO轨道交会基元参数输入界面
Fig. 12  Interface of input parameter in RPOGEORendezvousNolead element
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2。规划后终端位置误差为0.0293m，速度误差为0.000431m/s。
[image: ]
[bookmark: OLE_LINK21]图13  GEO调相交会任务轨迹
Fig.13  Trajectory of GEO phasing rendezvous mission
表2  GEO调相交会机动序列
Tab2  Maneuver sequence of GEO satellite phaseing rendezvous
	阶段
	机动时间/UTC
	规划机动脉冲/

	[bookmark: OLE_LINK25]升轨段
	2024-09-30
 23:55:59.915
	[bookmark: OLE_LINK24][2.286，0.000，0.000]

	
	2024-10-01
 11:54:01.700
	[2.226，0.000，0.000]

	漂移段
	2024-10-06
 23:11:54.041
	[13.899，-4.450，0.000]

	寻的段
	2024-10-07 
05:23:55.874
	[2.160，4.715，0.924]

	
	2024-10-08 
00:00:00.000
	[-6.518，-17.096，-3.983]


4.2  太阳同步绕飞
[bookmark: OLE_LINK3]美国空军提出的地球同步轨道太空态势感知计划（geosynchronous space situational awareness program，GSSAP）通过对GEO卫星的跟踪监视，来掌握目标卫星的任务功能、性能指标等关键信息。GSSAP卫星通常会在顺光方向（优势阳光角）来观测目标卫星，目标卫星处于逆光方向（劣势阳光角）因而难以发现对方。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，与观测卫星相对于目标卫星的相对阳光角成互补关系。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。
[bookmark: OLE_LINK5]目标卫星的轨道根数见表3，绕飞任务参数见表4。
[bookmark: OLE_LINK6]表3 目标卫星轨道根数
Tab.3  Orbital elements of target satellite
	轨道根数
	数值

	半长轴/km
	42164

	偏心率
	0

	轨道倾角/
	0

	升交点赤经/
	0

	近地点角距/
	0

	真近点角/
	0



表4 太阳同步绕飞任务参数
Tab4. Parameters of the follow sun circumnavigation mission
	参数
	数值

	绕飞半径/m
	5000

	每圈脉冲数
	10

	绕飞圈数
	1

	转移时间/s
	7200

	相邻机动最大飞行角/
	5


[bookmark: OLE_LINK16]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）。基于本文提出的RPO任务规划工具，选择太阳同步绕飞基元（RPOFollowSun），设置参数如图14所示。
[image: ]	Comment by 王: 此图是否用表格表示更为贴切？
[bookmark: OLE_LINK17][bookmark: OLE_LINK11]图14  太阳同步绕飞基元参数输入界面
[bookmark: OLE_LINK12]Fig. 14  Interface of input parameter in RPOfollowSun element
[bookmark: OLE_LINK13]RPO任务规划工具计算得到的绕飞任务完整机动序列见表5，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15，STK耗时约4s。
表5 太阳同步绕任务完整机动序列
Tab5. Complete maneuver sequence for a sun-synchronous flyby mission
	阶段
	序号
	飞行时间/s
	[bookmark: OLE_LINK23]规划机动脉冲/

	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
	01:00:00000
	[-1.237，-0.006，-0.853]

	
	5
	01:20:00000
	[-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]

	
	[bookmark: OLE_LINK41]

	
	50
	23:32:33.437
	[-0.042，-0.018，0.002]



[image: ]
图15  STK与ATK中RPO工具规划结果对比
Fig. 15  Comparison between STK and RPO tool in ATK planning results
观测卫星相对于目标卫星的轨迹如图16所示。通过ATK直接输出目标卫星相对于观测卫星的相对阳光角的曲线报告，如图17所示。在2小时转移时间内，目标卫星相对于观测卫星的阳光角有比较明显的变化，两小时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，并且观测卫星处于优势阳光角位置。
[image: ]
图16  阳光角约束绕飞相对轨迹
Fig. 16  Relative trajectory of fly-around with light angle limitation
[image: ]
图17  相对阳光角曲线报告界面
Fig. 17  Interface of the curve of relative sun angle
5  结论
RPO在现代航天任务中扮演者越来越重要的地位，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，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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