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近地快速交会调相策略设计与任务分析

杨　震，罗亚中，张　进
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：基于我国２天交会对接方案，通过合理减少定轨、变轨参数计算与指令上传及不可测控区域占用
的飞行圈次，建立了５圈快速交会对接的调相变轨方案，采用四脉冲修正特殊点变轨算法进行求解。给出了
满足调相段终端控制精度所需要的定轨精度，分析了追踪航天器入轨精度、追踪航天器入轨远地点高度、目

标轨道高度、调相段终端瞄准点等参数对最优初始相位角范围的影响规律。简要分析了为获得需要的初始

相位角，目标航天器的调相策略及追踪航天器可能的发射机会。
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　　从２０世纪６０年代至今，人类已经进行了几
百次交会对接活动［１］。我国于 ２０１１年、２０１２年
和２０１３年分别实现了神舟八号、神舟九号、神舟
十号飞船与天宫一号目标航天器的自动和手控交

会对接试验，成为继美国、苏联（俄罗斯）之后，第

三个独立掌握近地轨道交会对接技术的国家［２］。

从任务持续时间来看，交会对接策略主要经

历了三个发展阶段［３］：第一阶段，直接交会对接

策略。该策略在１圈内完成交会对接，追踪航天
器入轨后直接与目标航天器建立相对导航，相位

差很小（约为０４°），主要应用于２０世纪６０年代
苏联和美国的交会对接任务中，包括东方 －３与
东方－４飞船（１９６２）［４］、阿金纳火箭上面级与双
子星－１１飞船（１９６６）［５］等。第二阶段，１天交会

对接策略。该策略在一天内完成交会对接，追踪

航天器入轨后需要在地面站（船）的测控支持下

将其导引至相对导航设备可达范围（距离目标航

天器几十公里），相位角可调节范围为９０°±１５°，
主要应用于２０世纪７０年代和８０年代苏联联盟
飞船与礼炮空间站的交会对接任务［６］。第三阶

段，２～３天交会对接策略。该策略可将交会对接
相位角可调节范围由１天交会策略的３０°拓展到
１８０°，避免了目标航天器调相，同时增强了应对多
种故障（如飞船推迟发射等）的鲁棒性与安全性。

该策略从２０世纪９０年代沿用至今，是目前地面
向国际空间站运送航天员的主要方式，包括联盟

飞船、航天飞机与国际空间站［７］及神舟飞船与天

宫一号目标航天器［４］的交会对接任务。近期俄
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罗斯学者对“联盟／进步”飞船与国际空间站的快
速交会对接方案进行了设计［７－９］，并从２０１２年８
月到２０１４年４月，分别采用进步号货运飞船（４
次飞行）和联盟号载人飞船（３次飞行）与国际空
间站成功实施了７次快速交会对接试验，飞船从
入轨到对接仅仅需要６小时。

交会对接过程一般分为远距离导引段（又称

为调相段）、近距离导引段、平移靠拢和对接段。

调相段变轨的目的是利用低轨道运动速度快的特

性，减少两个航天器的相位角差，同时消除追踪航

天器入轨时的轨道面偏差。调相变轨策略的选择

影响重大，其终端控制精度直接关系到后续阶段

任务的成败［１］。随着在轨补给、深空采样返回、

空间紧急救援等新的任务需要，一般交会对接技

术向长时间和快速（短时间）两个方向拓展。

Ｚｈａｎｇ等［１０］对近地多星补给长时间交会任务进

行了设计，Ｌａｂｏｕｒｄｅｔｔｅ，Ｂａｒａｎｏｖ［１１］和 Ｙａｎｇ［１２］等对
火星采样返回任务中的环火星长时间交会问题进

行了研究。Ｍｕｒｔａｚｉｎ和Ｂｕｄｙｌｏｗ［７］对“联盟／进步”
飞船与国际空间站快速交会对接的可行性与实施

方案进行了研究；Ｍｕｒｔａｚｉｎ和 Ｐｅｔｒｏｖ对该快速交
会对接方案的任务特性与应急策略进行了分

析［８］，并基于进步飞船与国际空间站快速交会对

接试验的先验飞行数据，对联盟飞船与国际空间

站的快速交会对接方案进行了设计，进一步缩短

了交会对接时间［９］。

实施快速交会对接可以减小航天员在狭小飞

船空间中生活的压力，减少船载环控生保资源消

耗以增大飞船有效载荷运载量，还可以对在轨航

天器故障实施快速抢修与紧急救援。由于调相段

飞行时间占交会总飞行时间的大部分，快速交会

对接主要通过缩短调相段时间来实现，因而飞行

时间将缩短，追踪航天器的初始相位角、测控条

件、调相段终端控制精度、变轨策略、发射窗口和

目标航天器轨道控制策略等相对于现有２天交会
对接方案将有较大差异，需要根据具体技术条件

进行设计分析。

１　快速交会调相策略设计

１１　变轨方案设计

远距离导引段的主要控制过程是通过变轨逐

步抬升并圆化追踪航天器轨道，同时修正追踪航

天器入轨时与目标航天器的初始轨道面偏差，最

后使追踪航天器达到终端瞄准点。图１给出了我
国交会对接任务中远距离导引段的基本飞行

方案［２，１３］。

图１　远距离导引段飞行方案示意图
Ｆｉｇ１　Ｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｏｆｌｏｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｈａｓｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎ

如图１所示，追踪航天器发射入轨后，初始轨
道为低于目标器轨道的椭圆轨道，需要进行５次
变轨以到达瞄准点，分别为：

Ｍ１—第Ｎ１圈远地点施加迹向冲量 Δｖ１ｙ，抬
高近地点高度，进入调相轨道以调整相位角；

Ｍ２—第Ｎ２圈纬度幅角ｕ２∈［９０°，２７０°］处施
加法向冲量Δｖ２ｚ，同时修正轨道倾角和升交点赤
经偏差，调整轨道面；

Ｍ３—第Ｎ３圈近地点施加迹向冲量 Δｖ３ｙ，抬
高远地点高度，调整半长轴；

Ｍ４—第Ｎ４圈远地点附近 ｕ４∈［ｕ４Ｌ，ｕ４Ｕ］处
施加迹向冲量Δｖ４ｙ，调整偏心率以圆化轨道；

Ｍ５—第Ｎ５圈纬度幅角 ｕ５∈［ｕ５Ｌ，ｕ５Ｕ］处施
加冲量Δｖ５＝［Δｖ５ｘ，Δｖ５ｙ，Δｖ５ｚ］

Ｔ进行组合轨道修

正，该次机动为小量，标称轨道中为零。

在我国２天交会对接任务中［２，１３］，５次变轨
圈次分别为 Ｎ１＝５，Ｎ２＝１３，Ｎ３＝１６，Ｎ４＝１９，
Ｎ５＝２４。其中，每２次变轨间隔的飞行圈数主要
用于变轨前后的轨道测定（每次测定需要三圈以

上弧段）、变轨参数计算及指令上传。若不考虑

测定及第５次组合轨道修正，执行远距离导引变
轨机动仅需要２５圈，如图１中实线段所示：从入
轨点（为近地点）起算，追踪航天器飞行０５圈后
执行第一次机动，０５～１５圈后在合适轨道位置
执行第二次机动，飞行２圈后执行第三次机动，
２５圈执行第四次机动。因此，在追踪航天器精
确入轨且不存在控制误差的标称情况下，远距离

·２６·
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导引段飞行时间最大可以缩短到２５圈。
如果远距离导引段飞行时间缩短，则轨道误

差短时间内传播较小，可采用入轨点到第一次机

动前的 Ｎ１圈定轨数据计算４次调相机动的变轨
参数，采用关联轨道机动以取消后续变轨前后的

轨道测定，并取消第五次组合轨道修正。这样远

距离导引段飞行时间可减少为Ｎ１＋２５圈，以实
现快速交会。本文研究基于以下假设：

１）初始轨道参数及近距离交会飞行方案与２
天交会任务相同，即目标航天器为平均高度

３４０ｋｍ的２天回归轨道，轨道倾角为４２８°，追踪
航天器入轨近／远地点高度为 ２００／３３０ｋｍ，远距
离导引终端瞄准目标器后下方约５２ｋｍ；
２）入轨点到第一次机动间隔０５～１５圈，若

地面站（船）在该测量弧段的定轨精度不能满足

远距离导引段终端控制精度要求，则追踪航天器

需要基于卫星导航（如北斗二代，全球定位系统

等）并具备星上自主规划的能力；

３）追踪航天器具备在 １圈内执行两次以上
机动的自主控制能力。

在我国２天交会对接任务中，调相段飞行２８
圈，近距离导引段飞行约１５圈，若近距离导引飞
行方案不变，对 Ｎ圈快速交会对接，调相段飞行
圈数约为 Ｎ－１５；若设置入轨点与第一次机动
（测定轨弧段）间隔 １５圈，则调相段至少需要
３５圈，总飞行圈数约为５圈。综合上文分析，本
文将５圈快速交会对接的调相段变轨方案设计如
表１所示。

表１　五圈快速交会调相变轨方案
Ｔａｂ１　Ｍａｎｅｕｖｅｒｐｌａｎｏｆｆｉｖｅｏｂｉｔｓｈｏｒｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ

变轨序列 机动圈次（圈） 机动位置及方向

Ｍ１ Ｎ１＝２ 远地点，迹向

Ｍ２ Ｎ２＝３ ｕ２：［９０°，２７０°］，法向

Ｍ３ Ｎ３＝４ 近地点，迹向

Ｍ４ Ｎ４＝４ ｕ４：远地点附近，迹向

１２　变轨任务规划模型

１）设计变量。由表１可知，第１，３次机动位
置和第４次机动圈次、机动方向均固定，因此设计
变量为第２，４次变轨的机动位置和各次冲量大
小，即

ｘ＝（Δｖ１ｙ，ｕ２，Δｖ２ｚ，Δｖ３ｙ，ｕ４，Δｖ４ｙ）
Ｔ （１）

２）约束条件。调相终端时刻要求追踪航天
器与目标航天器的相对位置、速度一定，该条件一

般可由地面导引获得的精度与相对测量传感器的

性能等共同确定。

Ｘｒｅｌ（ｔｆ）－Ｘ
ａｉｍ
ｒｅｌ（ｔｆ）＝０ （２）

其中Ｘｒｅｌ＝［ｒ，ｖ］
Ｔ，Ｘａｉｍｒｅｌ（ｔｆ）为终端瞄准相对状态。

３）求解策略。由式（１）及式（２）可知，６个方
程对应 ６个未知数，存在唯一解。本文采用张
进［１４］提出的修正特殊点变轨策略，基于近圆偏差

方程的非线性解，通过简单迭代来计算摄动条件

下精确满足终端条件的变轨参数。

２　任务参数分析

２１　问题配置

设定初始时刻目标航天器与追踪航天器的轨道

根数Ｅ＝［ａ，ｅ，ｉ，Ω，ω，υ］（ａ为半长轴、ｅ为偏心
率、ｉ为轨道倾角、Ω为升交点赤经、ω为近地点幅
角、υ为真近点角）分别为［２，１３］：Ｅｔ＝［６７１６３ｋｍ，
００００６，４２８５°，５０７５°，１５２４９°，０°］，Ｅｃ＝
［６６３６ｋｍ，０００９，４２８４°，５０９２°，１２５４９°，
０°］。对５圈快速交会任务，调相段飞行３５圈约
为１９４００ｓ。

高精度轨道预报模型考虑大气阻力和地球非

球形引力摄动，大气模型为ＮＲＬＭＳＩＳＥ２０００，地球
引力模型为 ＪＧＭ３（２０×２０），大气阻力系数 ｃｄ＝
２２，太阳辐射通量Ｆ１０７＝１５０，地磁指数ＫＰ＝３。
在目标航天器当地轨道坐标系（原点 ｏ在目标航
天器质心，ｏｘ轴沿其地心矢径方向，ｏｚ轴沿其轨
道面法向，ｏｙ轴与ｏｘ，ｏｚ轴构成右手系）中表示的
终端瞄准相对运动状态为：

ｘ＝－１３５ｋｍ，ｙ＝－５０ｋｍ，ｚ＝０，ｖｘ＝０，ｖｙ＝
２３２３ｍ／ｓ，ｖｚ＝０；

容许误差标准差为：

σｘ＝１９ｋｍ，σｙ＝６４ｋｍ，σｚ＝０７２ｋｍ，σｖｘ
＝４６ｍ／ｓ，σｖｙ＝０８ｍ／ｓ，σｖｚ＝０７ｍ／ｓ。

２２　测控条件分析

当初始相位角为 ２０°，调相段飞行时间为
１９４００ｓ时，采用表１所示的变轨方案和２２节所
述的规划模型，求解得追踪航天器调相段标称变

轨参数如表２所示，对应追踪航天器调相段星下
点轨迹如图２所示。

·３６·
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表２　四脉冲调相变轨方案
Ｔａｂ２　Ｆｏｕｒｉｍｐｕｌｓｅｐｈａｓｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｐｌａｎ

变轨

次数

初始

相位角

机动圈次Ｎｊ，位置ｕｊ／（°），时间ｔｊ／ｓ，机动冲量δｖｊ＝［Δｖｊｘ，Δｖｊｙ，Δｖｊｚ］／（ｍ／ｓ），测控情况

ｊ＝１ ｊ＝２ ｊ＝３ ｊ＝４ δｖ／（ｍ／ｓ）

４ ２０°

Ｎ１＝２

ｕ１＝３０８８９

ｔ１＝８１０８９８

Δｖ１＝［０，８７３，０］

Ｎ２＝３

ｕ２＝９１８８

ｔ２＝１０２５６９６

Δｖ２＝［０，０，－１０７２］

Ｎ３＝４

ｕ３＝１２６２８

ｔ３＝１６１５３６２

Δｖ３＝［０，０１３，０］

Ｎ４＝４

ｕ４＝３０７２４

ｔ４＝１８８６２６４

Δｖ４＝［０，２８７９，０］

４８３６

图２　追踪航天器星下点轨迹图
Ｆｉｇ２　Ｓｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｉｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｃｈａｓｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

　　由图２可知，中继星１，２，３可覆盖追踪航天
器大部分飞行弧段，从追踪航天器入轨到第１次
机动，依次可被主场、渭南、青岛、厦门、“远望五

号”测量船、“远望六号”测量船、智利、阿尔卡特

拉、喀什、和田等测站测控。第１次机动后可被智
利站测控，第２次机动可被中继星１，３测控，第３
次机动可被中继星１，３及卡拉奇站测控，第４次
机动可被中继星２测控。因此，若仅依靠地面测
控站（船），则第２，４次机动不可测控，需要追踪
航天器进行自主控制。

实际任务中，由于动力学模型偏差、导航偏差

和控制偏差等因素影响，航天器真实轨道会偏离

设计轨道。本文通过 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ打靶仿真［１５］，

分析为达到调相段终端控制精度要求所需要的初

始定轨精度。

假设模型误差、导航误差、控制误差均满足高

斯分布，对近地交会轨道，大气阻力摄动是最大的

不确定性因素，主要是大气密度存在误差，由于大

气密度在轨道上不断变化，很难直接评估，本文采

用在阻力系数 ｃｄ上施加误差的方法来分析大气

阻力误差的影响，目标航天器和追踪航天器的模

型误差标准差均取为 σｃｄ＝００５，在 Ｊ２０００地心
惯性系下表示的导航误差标准差均取为 σｒｖ＝
［１０ｆｍ，１０ｆｍ，１０ｆｍ，０００５ｆｍ／ｓ，０００５ｆｍ／ｓ，
０００５ｆｍ／ｓ］，其中ｆ为待定系数。追踪航天器变
轨脉冲矢量大小误差标准差为 σΔｖ＝００１＋
００００５×Δｖ（ｍ／ｓ），变轨脉冲矢量俯仰角、偏航
角误差标准差分别为 σｐ＝０５°，σｙ＝０５°，
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ打靶样本点数为１０００。

仿真表明，相同的定轨精度下，横向相对位置

偏差（ｙ）散播最快，最容易超出调相段终端控制
精度要求范围，本文通过数据拟合来确定横向相

对位置偏差随定轨误差中系数ｆ的变化关系。如
图３所示，首先给定几个不同的ｆ值，通过打靶计
算出对应的终端横向相对位置误差标准差；然后

采用二阶曲线拟合，求解出二者函数关系为：ｆ＝
－０３２０９σ２δｙ＋５０９６４σδｙ－１５２０８３；最后根据
终端横向位置精度指标要求求值σδｙ＝６４ｋｍ，求
解出：ｆ≈４。则可计算出满足终端控制精度要求
的初始定轨误差标准差不能大于：σｒｖ＝［４０ｍ，

·４６·
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４０ｍ，４０ｍ，００２ｍ／ｓ，００２ｍ／ｓ，００２ｍ／ｓ］，此
时计算得到的终端相对状态均值为：

ｘ＝－１３５６６９ｍ，ｙ＝－５０２０７９ｍ，ｚ＝－１８ｍ，
ｖｘ＝００１９ｍ／ｓ，ｖｙ＝２３３８ｍ／ｓ，ｖｚ＝０００２ｍ／ｓ；

标准差为：

σｘ＝１３１２ｍ，σｙ＝６３６９２ｍ，σｚ＝３９０ｍ，
σｖｘ＝０３４ｍ／ｓ，σｖｙ＝０３２ｍ／ｓ，σｖｚ＝０２８ｍ／ｓ。

可知当初始定轨位置误差为７０ｍ，速度误差
为００３５ｍ／ｓ时，能满足５圈快速交会调相段终
端控制精度要求。因此，若地面测控站（船）在追

踪器入轨后１５圈内的定轨精度大于该值，则需
要采用天基导航或者增加调相机动前的飞行圈

数。若１５圈内地面站不能完成变轨参数计算及
指令上传，则需要追踪航天器进行自主规划。

图３　定轨误差系数与终端控制精度关系曲线
Ｆｉｇ３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｕｒａｃｙ

２３　总速度增量及初始相位角分析

在调相段，相同的约束条件下，初始相位角的

大小影响调相轨道的高度和总速度增量的大小。

对于典型的共面且初始轨道不相交的交会情况，存

在燃料消耗最小的最优初始相位角区域。当初始

相位角处于该区域内时，所有交会脉冲同向（均为

制动或加速）；处于该区域外时，交会脉冲不同向

（制动与加速并存），使总速度增量增大，增大量与

最优区域边界的距离近似呈线性关系增加［１６］。

２３１　追踪航天器入轨周期误差影响分析
设置调相段飞行时间３５圈，目标轨道高度

３４０ｋｍ。当追踪航天器入轨轨道周期误差标准差
分别为σＴ＝５ｓ和 σＴ＝１０ｓ时，总速度增量随初
始相位角变化关系的３００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ打靶仿
真结果如图４所示。可知当σＴ＝１０ｓ时，最优相
位角范围约为８°，总速度增量均值约为５４ｍ／ｓ，
当σＴ＝５ｓ时，最优相位角范围约为１０°，总速度
增量均值约为５２ｍ／ｓ，即入轨轨道周期精度提高
１倍使得最优相位角范围增大了２°。因此提高追

踪航天器入轨精度可以增大快速调相交会的最优

初始相位角范围，同时减少燃料消耗。

图４　追踪器不同入轨周期误差下的最优相位角范围
Ｆｉｇ４　Ｏｐｔｉｍａｌｐｈａｓｅａｎｇｌｅｒａｎｇｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｈａｓｅｒ’ｓ

ｉｎｓｅｒｔｉｎｇｏｒｂｉｔａｌｐｅｒｉｏｄｅｒｒｏｒ

２３２　目标轨道高度影响分析
设置调相段飞行时间为３５圈，追踪航天器

入轨轨道周期误差标准差 σＴ＝５ｓ。当目标轨道
高度分别为３４０ｋｍ和３７０ｋｍ时，总速度增量随
初始相位角变化关系的３００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ打靶
仿真结果如图５所示。可知当ｈｔ＝３４０ｋｍ时，最
优相位角范围约为１０°，总速度增量约为５２ｍ／ｓ；
当ｈｔ＝３７０ｋｍ时，最优相位角范围约为１２°，总速
度增量约为６８ｍ／ｓ，即追踪航天器入轨精度一定
时，目标轨道高度越高，最优相位角范围越大，总

速度增量也越大，且随着目标轨道高度增加，最优

相位角的上、下边界值右移增大。

图５　不同目标轨道高度下的最优相位角范围
Ｆｉｇ５　Ｏｐｔｉｍａｌｐｈａｓｅｒａｎｇｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｒｇｅｔｏｒｂｉｔｈｅｉｇｈｔ

２３３　追踪航天器入轨远地点高度影响分析
在调相段飞行时间为３５圈，目标轨道高度为

３４０ｋｍ的标称状态下（不考虑任何偏差因素），当
追踪航天器入轨远地点高度分别为 ２５０ｋｍ，
２９０ｋｍ和３３０ｋｍ时，总速度增量随初始相位角变
化关系如图６所示。可知追踪航天器入轨远地点
高度越高（仍小于目标轨道高度），则最优相位角

·５６·
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范围越大，总速度增量越小，且随着入轨远地点高

度增加，最优初始相位角的上、下边界左移减小。

图６　追踪器不同入轨远地点高度下的最优相位角范围
Ｆｉｇ６　Ｏｐｔｉｍａｌｐｈａｓｅｒａｎｇｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｂｉｔ

ａｐｏｇｅｅｈｅｉｇｈｔｏｆｃｈａｓｅｒ

图７　不同终端瞄准点下的最优相位角范围
Ｆｉｇ７　Ｏｐｔｉｍａｌｐｈａｓｅｒａｎｇｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｍｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

２３４　终端瞄准点影响分析
设置调相段飞行时间为３５圈，目标轨道高

度为３４０ｋｍ。当调相段终端瞄准点由２天交会
任务的５２ｋｍ改为５ｋｍ停泊点（相对状态为：ｘ＝
０，ｙ＝－５ｋｍ，ｚ＝０，ｖｘ＝０，ｖｙ＝０，ｖｚ＝０）时，总速
度增量随初始相位角变化关系如图７所示。可知
终端瞄准点为５２ｋｍ时，最优初始相位角范围约
为１０°，总速度增量约为 ４９ｍ／ｓ；终端瞄准点为
５ｋｍ时，最优初始相位角范围约为１６°，总速度增
量约为５６ｍ／ｓ，即最优初始相位角范围增大了约
６°。这是因为在交会总时间不变的情况下，若调
相段直接瞄准５ｋｍ停泊点，则２天交会中寻的段
的飞行时间（约７０ｍｉｎ）可用于调相，增加了调相
时间，使得最优初始相位角范围的上限增大，而增

加的７ｍ／ｓ的速度增量是２天交会中寻的段所需
的速度增量。因此在控制精度允许的情况下，调

相段直接瞄准５ｋｍ停泊点可增大最优初始相位
角范围，而不改变总速度增量。

２３５　调相时间影响分析
图８给出了５圈快速交会和现有２天交会调

相段总速度增量与初始相位角变化关系。

图８　３５圈与２８圈快速调相交会对比
Ｆｉｇ８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ３５ｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎｓｗｉｔｈ２８ｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎｓ

可知５圈快速交会的最优初始相位角范围为
１０°，总速度增量约为４９ｍ／ｓ，２天交会最优初始
相位角范围为５０°，总速度增量约为３９ｍ／ｓ。因
为５圈快速交会的初始轨道参数直接采用了２天
交会任务的轨道参数，所以第二次调整轨道面偏

差（主要是赤经偏差）的机动比２天交会的多约
１０ｍ／ｓ。由于调相时间短，追踪轨道与目标轨道
升交点赤经在地球引力 Ｊ２项摄动下相对漂移小，
５圈交会发射应该比２天交会稍微滞后以预留更
小的初始赤经偏差。因此，当初始相位角范围在

最优相位角区域内时，初始相位角基本不影响调

相所需的总速度增量。

图９　不同调相时间下的最优相位角范围
Ｆｉｇ９　Ｏｐｔｉｍａｌｐｈａｓｅｒａｎｇｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｈａｓｉｎｇｄｕｒａｔｉｏｎ

图９进一步给出了调相时间分别为 ３５圈
（１９４００ｓ）、４５圈（２４４００ｓ）、５５圈（２９８００ｓ）、
６５圈（３５３００ｓ）、７５圈（４０８００ｓ）时，最优初始
相位角范围随调相段飞行圈数的变化关系，可知

最优初始相位角范围随调相时间增加而近似线性

增大（１０°～２８°）。

·６６·
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２４　目标调相与发射机会分析

根据轨道动力学原理，轨道平均角速率偏差

与轨道半长轴偏差及切向机动与轨道半长轴偏差

的关系可分别表示为［１］

δｎ≈３ｎ２ａ（－δａ）（ｒａｄ／ｓ）

δａ≈２ｎδｖ
{

ｔ

（３）

其中，ａ为目标轨道半长轴，ｎ为其平均轨道角速
率，δｖｔ为切向冲量δｖｔ大小。

可得相位调整量与切向机动的关系为

Δφ≈δｎΔｔ≈－３ａδｖｔΔｔ（ｒａｄ） （４）

由式（４）可得，对２天回归轨道（轨道高度约
为３４７ｋｍ），施加 δｖｔ的切向冲量，Ｎ天之中可使
目标轨道相位角调整 Δφ≈ Ｎ×２２０８×δｖｔ（°）。
在现有２天交会对接方案中，追踪航天器入轨时
刻与目标航天器之间的相位角约为８８°，若５圈
快速交会的初始相位角设计为１８°，则相对２天
交会对接方案目标航天器需要多调整的相位角为

７０°。为了满足快速交会的初始相位角，若不改变
２天调相交会任务的目标航天器调相变轨时刻
（Ｎ不变），则调整该相位角需要约为 δｖｔ≈
３１７０／Ｎ（ｍ／ｓ）的速度增量；若不改变２天调相
交会任务的目标航天器调相变轨冲量（δｖｔ不变），
则需要比２天任务提前 Ｎ≈ ３１７０／δｖｔ（ｄ）进行
目标轨道调相机动。

由于目标航天器实际轨道高度与设计轨道高

度（２天回归轨道约为３４７ｋｍ，３天回归轨道约为
３９８ｋｍ）存在偏差δａ（ｋｍ），将引起初始相位角漂
移，由式（３）可知，对２天回归轨道，每天漂移的
相位角大小为Δφ≈δａ×１２６４（°／ｄ）。若实际轨
道与２天回归轨道高度偏差５ｋｍ，则在一个回归
周期（２天）内相位角漂移１２６°；因为５圈快速调
相交会的最优相位角范围约为１０°，则第二个回
归周期（２天后）快速调相交会的初始相位条件将
不能满足，即追踪航天器只有一次发射机会。

３　结论

基于我国现有２天交会对接方案，对实施５
圈快速交会对接的变轨方案与规划模型进行了研

究。仿真结果表明，实施快速交会对接任务，需要

追踪航天器具备自主控制的能力，且需要的定轨

位置精度为７０ｍ、速度精度为００３５ｍ／ｓ。对目
标轨道高度３４０ｋｍ，追踪航天器入轨近／远地点
高度２００／３３０ｋｍ，调相终端瞄准目标航天器后下

方５２ｋｍ的５圈快速交会对接任务，其最优相位
角范围约为１０°（１３°～２３°）。
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