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摘　 要： 针对在轨服务航天器对目标器进行全方位监测和抢修要求，根据速度脉冲转移算法进行了在轨服务航天器任

意轨道的主动绕飞． 文中将绕飞轨道周期分为 Ｎ 份，在每份时间内采用速度脉冲转移算法实现预定位置点间位置转移，
进而完成整个预定轨道绕飞． 接着进行了算法的误差分析，给出了实际选择最少脉冲数的方法以满足预定轨道制导精

度． 最后进行任意轨道主动绕飞的数学仿真． 仿真结果表明该制导算法较常规算法节省能量，能有效地完成任意轨道的

主动绕飞．
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　 　 近些年来，越来越多空间在轨运行卫星的老

化导致空间垃圾增多，还有因没能进入预定轨道

而导致卫星发射失败和失控事件的频繁发生，使
世界各国越来越希望有一种专门服务技术能够系

统的实现在轨服务（ｏｎ⁃ｏｒｂｉｔ⁃ｓｅｒｖｉｃｉｎｇ，ＯＯＳ）．欧美

专家首先提出了这一概念，并对其关键技术的可

行性和潜在市场等进行了分析［１－２］ ．Ｋｒｅｉｓｅｌ［１］对在

轨服务进行了较为系统的任务类型分类：入轨、离
轨、抢救、维护、维修、翻新、对接检查和远程检查．
特别地，大型航天器如空间站由于结构复杂，造价

昂贵，更需要在轨服务航天器对其进行一些相应

的在轨服务．如对于空间站的飞行状态（外形结

构、太阳帆板以及空间站各种结构组合是否处于

正常位置和状态，各种密封舱段是否漏气等任

务）就需要在轨服务器不断地对其进行监视，从
而减少费用昂贵且具有一定风险的航天员舱外

活动［３］ ．
为了全方位监测目标器如空间站的飞行状

态，需要设计各种任意轨道的绕飞．林来兴［３］提出

一种在考虑有摄动情况下绕飞轨道保持的控制策

略，将轨道保持在一定的精度范围之内．韦娟等［４］

在考虑地球扁率摄动时，用运动学和动力学两种

方法完成了空间站绕飞轨道的绕飞．但这些方法

均是针对自然轨道的绕飞，对于那些为了完成其

他特定在轨服务任务的服务器如目标器抢救，则
需要服务器进行特定轨道绕飞，这些方法则不能



满足要求． Ｈａｂｌａｎｉ 等［５］ 根据脉冲速度转移算法，
在不考虑摄动情况下进行了任意周期圆形轨道主

动绕飞．但其没有给出如何选择具体脉冲数方法

来满足预定的轨道制导精度要求．
本文基于 Ｈａｂｌａｎｉ 等的研究思想，对于采用

脉冲速度转移进行的圆形绕飞算法进一步进行分

析和改进，使得该算法在考虑摄动情况下，能够实

现任意椭圆轨道的绕飞．首先将椭圆的绕飞周期

分为 Ｎ 份，在每份时间内采用考虑常值摄动的两

脉冲速度转移算法实现了两个位置点之间转移，
最终完成整个周期的绕飞．接着对该方法的绕飞

轨迹偏差进行分析，给出了如何选择最少脉冲数

以满足预定轨道制导精度．最后进行了相应的数

学仿真．仿真结果表明在考虑各种主要摄动情况

下采用论文提出多个脉冲速度转移方法，可以在

任意椭圆轨道实现主动绕飞，实际绕飞制导精度

满足要求．

１　 速度脉冲转移方法

近似圆形轨道的航天器相对被服务的目标航

天器，其相对运动方程可简化为 Ｃ－Ｗ 方程：
ｘ̈ － ２ωｚ̇ ＝ ａｘ，

ｙ̈ ＋ ω２ｙ ＝ ａｙ，

ｚ̈ ＋ ２ωｘ̇ － ３ω２ｚ ＝ ａｚ ．
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ïï

（１）

式中：ω 为轨道角速度，近圆轨道时可认为是常

值；ａｘ、ａｙ、ａｚ 分别为 ｘ 轴、ｙ 轴、ｚ 轴的加速度．
设服务航天器位置、速度和加速度为

ｒ ＝ ［ｘ ｙ ｚ］ Ｔ，
ｒ̇ ＝ ［ ｘ̇ ｙ̇ ｚ̇］ Ｔ，

ａ ＝ ［ａｘ ａｙ ａｚ］ Ｔ，
并标记初始时刻位置、加速度和速度为 ｒ０、ａ 和 ｒ̇０ ．
当 ａ 为定值 ａｃ 时，式（１） 有解析解［３］ ．此时可知，
在 ｔ 时刻服务航天器的位置和速度矢量表达式为

ｒ（ ｔ） ＝ Φｒｒ（ ｔ）ｒ０ ＋ Φｒｒ̇（ ｔ） ｒ̇０ ＋ Φｒａ（ ｔ）ａｃ， （２）
ｒ̇（ ｔ） ＝ Φｒ̇ｒ（ ｔ）ｒ０ ＋ Φｒ̇ｒ̇（ ｔ） ｒ̇０ ＋ Φｒ̇ａ（ ｔ）ａｃ ． （３）

式中 Φ均为 ３ × ３ 矩阵，具体定义为：

Φｒｒ（ ｔ） ＝
１ ０ ６（ωｔ － ｓｉｎ（ωｔ））
０ ｃｏｓ（ωｔ） ０
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Φｒ̇ｒ（ ｔ） ＝
０ ０ ６ω（１ － ｃｏｓ（ωｔ））
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Φｒ̇̇ｒ（ｔ）＝
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　 　 由图 １ 可知，为使服务航天器在 ｔ ＝ Ｔ时达到

指定地点 ｒＴ，其在 ｔ ＝ ０ 时刻的 ｒ０ 处，有初始运动

速度，标记为 ｒ̇ ＋
０ ，因此由式（２） 可知该速度的表达

式为

ｒ̇ ＋
０ ＝ Φ－１

ｒｒ̇ （Ｔ）（ｒ１ － Φｒｒ（Ｔ）ｒ０ － Φｒａ（Ｔ）Φａｃ） ．
（４）

　 　 现设服务航天器初始位置 ｒ０ 速度 ｒ̇０ 为 ｒ̇ －
０ ．其

在该位置须有转移速度 ｒ̇ ＋
０ ， 则应施加的脉冲

Δｖ０ 为

Δｖ０ ＝ ｒ̇ ＋
０ － ｒ̇ －

０ ．

目标航天器轨道

目标航天器

服务航天器轨道

转移轨道

服务航天器

y

z

x

r0

rT rT- rT+
..ΔvT
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Δv0

图 １　 从点（ｒ０，ｒ̇
－
０）到点（ｒＴ，ｒ̇

＋
Ｔ）服务航天器的双脉冲转移

　 　 显然根据式（４）， 在速度 ｒ̇ ＋
０ 作用下，可得服务

航天器到达 ｒＴ 的速度 ｒ̇Ｔ 为

　 ｒ̇Ｔ ＝ ｒ̇－Ｔ ＝ Φｒ̇ｒ（Ｔ）ｒ０ ＋ Φｒ̇ｒ̇（Ｔ）ｒ̇
＋
０ ＋ Φｒ̇ａ（Ｔ）ａｃ ．

（５）
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　 　 若在位置 ｒＴ 处需要的速度为 ｒ̇ ＋
Ｔ ，则第二次施

加的脉冲 ΔｖＴ 为

ΔｖＴ ＝ ｒ̇ ＋
Ｔ － ｒ̇ －

Ｔ ，

进而实现了在 Ｔ时间内，服务航天器从（ｒ０，ｒ̇
－
０ ） 到

达（ｒＴ，ｒ̇
＋
Ｔ ） 的双脉冲转移．

基于 Ｃ－Ｗ 运动方程获得双脉冲转移算法，
所以此方法只限于近距离的相对运动范围．给定

转移时间后，该算法可以获得两点需要的脉冲，实
现相应的转移， 但给定的转移时间需满足 ｒ̇ ＋

０ 的限

制条件．根据式（４） 可知 ｒ̇ ＋
０ 存在意义，Φｒｒ̇（Ｔ） 须可

逆，也即 ｜ Φｒｒ̇（Ｔ） ｜ ≠０．由此可知转移时间 Ｔ不能

太长．通过数值求解可知当 Ｔ不超过π ／ ω 时，均能

满足要求．

２　 任意轨道的主动绕飞

对于任意轨道主动绕飞问题，可建立坐标系

ｏｘ″ｙ″ｚ″，如图 ２ 所示．其中服务航天器需绕飞的轨

道平面为 ｏｘ″ｚ″． 可使用目标航天器轨道坐标系

ｏｘｙｚ 两次转化到达该坐标系，记相应的转换矩阵

为 Ｃ，可知

Ｃ ＝ Ｃｘ（θ ｘ）Ｃｚ（θ ｚ） ＝

　

ｃｏｓ（θｚ） ｓｉｎ（θｚ） ０
－ ｃｏｓ（θｘ）ｓｉｎ（θｚ） ｃｏｓ（θｘ）ｃｏｓ（θｚ） ｓｉｎ（θｘ）
ｓｉｎ（θｘ）ｓｉｎ（θｚ） － ｓｉｎ（θｘ）ｃｏｓ（θｚ） ｃｏｓ（θｘ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

其中 θｘ 和 θ ｚ 为相应的旋转角．记轨道平面内椭圆轨

道对称轴坐标系 ｏｘａｚａ 和 ｏｘ″ｚ″的夹角为 θ∗
ｙ０，可知坐

标系 ｏｘｙｚ 到 ｏｘａｙａｚａ 的转换矩阵 Ｃａ 为

Ｃａ ＝ Ｃｙ（θ∗
ｙ０）Ｃ．

目标器轨道 目标器
o

y″
y

x′(x″)

y′

z″z(z′)

x

θx

θzθx

θz

θz

θx

图 ２　 服务航天器绕飞轨道与目标航天器轨道坐标系

　 　 令在目标航天器轨道坐标系中服务航天器

初始位置为 （ｘ０，ｙ０，ｚ０）， 则在 ｏｘａｙａｚａ 中坐标为

（ｘａ０，ｙａ０，ｚａ０），根据转换矩阵 Ｃａ 有

ｘａ０

ｙａ０

ｚａ０
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　 　 显然绕飞轨道在 ｏｘ″ｚ″平面内，故可知 ｙａ０ ＝ ０．
如图 ３ 所示的任意椭圆轨道主动绕飞，在绕飞轨

道中令服务航天器的初始位置（ ｔ ＝ ０） 离心角为

θ ｙ０，ａ 为绕飞椭圆长半轴，ｂ 为短半轴，可知

θｙ０ ＝ ａｒｃｔａｎ
－ ｚａ０ａ
ｘａ０ｂ

，

且在任意的 ｔ 时刻，服务航天器在绕飞轨道中离

心角 θ ｙ 为

θｙ（ ｔ） ＝ θｙ０ ＋ ２πｔ ／ Ｔ．
其中目标航天器的绕飞周期为 Ｔ．根据 θ ｘ、θ∗

ｙ０和 θ ｚ

及离心角 θ ｙ（ ｔ） 的几何关系，任意 ｔ 时刻服务航天

器位置 ｒｃ（ ｔ） 表达式为（目标轨道坐标系中）

ｒｃ（ ｔ） ＝ Ｃ －１
ａ

ａｃｏｓ（θｙ）
０

－ ｂｓｉｎ（θｙ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

　 　 设 Ｎ 为每个周期内服务航天器所需要的多

次脉冲，ｔｍ 为第 ｍ 次施加脉冲的时间 （ｍ ＝ ０，１，
…，Ｎ － １，ｔＮ ＝ Ｔ），对应的离心角为 θｍ ＝ θ ０ ＋ ω ｃ ｔｍ，
且服务航天器在第 ｍ 次脉冲作用后从点 ｒｍ 到达

点 ｒｍ＋１，其中 ｒｍ 为

ｒｍ ＝ Ｃ －１
ａ ［ａｃｏｓ（θｍ） ０ － ｂｓｉｎ（θｍ）］ Ｔ ．

x″

xa

z″ za

y″(ya)

b

a

o

rc
θy θy0

θy0
*

ωc

追踪器

初始位置

目标

　 图 ３　 服务航天器在任意椭圆轨道相对目标航天器的

绕飞示意

　 　 记服务航天器达到第 ｍ 个位置点的速度为

ｒ̇ －
ｍ，所用间隔 Δｔ ＝ ｔｍ＋１ － ｔｍ，联立式（４） 可知在该

点施加的速度脉冲 ｒ̇ ＋
ｍ为

ｒ̇ ＋
ｍ ＝ Φ－１

ｒｒ̇ （Δｔ）（ｒｍ＋１ － Φｒｒ（Δｔ）ｒｍ － Φｒａ（Δｔ）ａｃ） ．
（６）
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　 　 可知在点 ｒｍ，服务航天器所需脉冲 ΔＶｍ 为

ΔＶｍ ＝ ｒ̇ ＋
ｍ － ｒ̇ －

ｍ ．
　 　 由式（５） 可得服务航天器到达 ｒｍ＋１ 时速度

ｒ̇ －
ｍ＋１为

ｒ̇ －
ｍ＋１ ＝ Φｒ̇ｒ（Δｔ）ｒｍ ＋ Φｒ̇ｒ̇（Δｔ） ｒ̇

＋
ｍ ＋ Φｒ̇ａ（Δｔ）ａｃ ．

　 　 结合式（２）可知服务航天器在其他时刻实际

飞行位置为

ｒ（ｔ）＝ Φｒｒ（ｔ － ｔｍ）ｒｍ ＋Φｒｒ̇（ｔ － ｔｍ）ｒ̇
＋
ｍ ＋Φｒａ（ｔ － ｔｍ）ａｃ ．

（７）
根据式（７）可得，实际转移轨迹与理想转移

轨迹存在误差．因此，需对其展开分析确保航天器

飞行过程中误差能够满足工程误差精度要求．整
个过程中摄动是小量［３］，所以在Δｔ时间内导致的

误差亦很小，为此可暂忽略摄动对结果影响．标记

δｔ ＝ ｔ － ｔｍ，服务航天器的理想轨迹为

ｒｌ ＝ Ｃ－１
ａ ［ａｃｏｓ（θｍ ＋ ωｃδｔ） ０ － ｂｓｉｎ（θｍ ＋ ωｃδｔ）］Ｔ．

（８）
　 　 根据式（６）和式（７）可知服务航天器实际飞

行轨迹为

ｒ（δｔ） ＝ Φｒｒ（δｔ）ｒｍ ＋ Φｒｒ̇（δｔ） ｒ̇
＋
ｍ， （９）

ｒ̇ ＋
ｍ ＝ Φ－１

ｒｒ̇ （Δｔ）（ｒｍ＋１ － Φｒｒ（Δｔ）ｒｍ） ． （１０）
　 　 当ωΔｔ→０时，对式（９） 中的Φｒｒ 和Φｒｒ̇（ ｔ） 进

行一阶小量化后可得

Φｒｒ（δｔ） ＝ Ｅ３×３ ＋ δｔＡ３×３， （１１）
Φｒｒ̇（δｔ） ＝ δｔＥ３×３ ＋ δｔ２Ｂ３×３ ． （１２）

式中：

Ａ ＝
０ ０ ５ω
０ ０ ０
０ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，Ｂ ＝
０ ０ － ω
０ ０ 　 ０
ω ０ 　 ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

　 　 对式（１２）求逆可得

Φ－１
ｒｒ̇ （δｔ） ＝ １

δｔ
Ｅ３×３ － Ｂ３×３ ． （１３）

　 　 将式（１１） ～ （１３）代入式（９） ～ （１０）中可得

ｒ（δｔ） ＝ ｒｍ ＋ δｔＡｒｍ ＋ δｔｒ̇ ＋
ｍ ＋ δｔ２Ｂｒ̇ ＋

ｍ，

ｒ̇ ＋
ｍ ＝ １

Δｔ
（Ｅ － ΔｔＢ）（ｒｍ＋１ － ｒｍ － ΔｔＡｒｍ） ．

　 　 当 ωΔｔ → ０ 时，对式（８） 一阶小量化后可得

ｒｌ ＝ ｒｍ ＋ Ｄ３×１δｔ．
式中 Ｄ ＝ Ｃ －１

ａ ［ － ａｓｉｎ θｍ ０ － ｂｃｏｓ θｍ］ Ｔω ｃ，且
满足 ＤΔｔ ＝ ｒｍ＋１ － ｒｍ ．

实际绕飞轨迹偏差为

Δｒ（δｔ） ＝ ｒ（δｔ） － ｒｌ ＝ δｔ２Ｂｒ̇ ＋
ｍ ＋ δｔ（Ａｒｍ ＋ ｒ̇ ＋

ｍ － Ｄ） ．
（１４）

　 　 式（１４）是一个关于 δｔ 的二次函数，考虑边界

条件 Δｒ（０） ＝ Δｒ（Δｔ） ＝ ０，则有

Δｒ（δｔ）ｍｉｎ ｜ δｔ ＝ Δｔ ／ ２ ＝ － Δｔ２Ｂ
４

（Ｅ ＋ ΔｔＢ）（Ｄ － Ａｒｍ） ．

（１５）
　 　 若可允许误差为 Δ ε ＝ Δε １ Δε ２ Δε ３[ ] Ｔ，
须下式成立

－ Δｒ（Δｔ ／ ２） ≤ Δε． （１６）
将其与式（１５）联立，解式（１６）便得到Δｔ，也即最远

位置点 ｒｍ＋１ ．同理，循环使用此方法可确定余下需要

施加脉冲的位置点，直至在 ｒＭ 点满足

∑
Ｍ

ｍ ＝ １
ｔｍ ＞ Ｔ

后，表明服务航天器已完成一个周期的飞行．
综上所述，对于实际任意飞行轨迹，在飞行轨

迹确定后，便可采用该方法完成相应的飞行，并且

可以在满足飞行误差要求下，确定最少的脉冲

数目．

３　 仿真结果分析

在实际任意轨道绕飞仿真时，可将地球 Ｊ２ 摄

动和大气阻力摄动等影响均考虑在内．设目标航

天器轨道参数为 ５００ ｋｍ 圆轨道，轨道倾角是 ３０°．
服务航天器在目标轨道坐标系 ｏｘａｙａｚａ 中初始时

刻位置为（２００， ０， ０） ｍ，速度为 ０ ｍ ／ ｓ．绕飞周期

１ ８００ ｓ，绕飞椭圆轨道参数为：长半轴 ａ为 ２００ ｍ，
短半轴 ｂ 为 １５０ ｍ， θ ｘ ＝π ／ ３，θ∗

ｙ０ ＝ π ／ ４，θ ｚ ＝π ／ ６，
绕飞精度为 ２ ｍ．

因此利用式（１６）可以计算获得施加脉冲的

次数与时间，记采用该算法的绕飞轨道为绕飞 １．
图 ４ 为任意轨道仿真结果，由图 ４（ｃ）和（ｄ）可知

共施加脉冲数为 １９ 次．与其提供对比，给出文献

［５］等间隔 Ｎ 脉冲算法仿真结果，记绕飞 ２ 为采

用该算法的绕飞轨道，可知施加的脉冲数≥２０ 次

才能满足精度要求．以下为两种绕飞方法所得的

仿真结果曲线，并进行适当比较．
　 　 由图 ４ 结果可知：

１） 根据图 ４ （ ａ），本文转移算法和文献［５］
中所提算法都能完成指定形状的轨道绕飞；

２） 根据图 ４ （ｂ），本文算法任意两次脉冲间

的最大误差值均接近但不超过 ２ ｍ；文献［５］的算

法为了满足 ２ ｍ 误差要求，任意两次脉冲之间没

有充分自由飞行，过早施加了脉冲，消耗较多

燃料．
３） 根据图 ４（ｃ）和（ｄ）两种算法脉冲时间和

次数比较可知，为实现相同的轨迹绕飞，文中算法

所消耗的脉冲（１１ １ ｍ ／ ｓ）比文献［５］（１２ ２ ｍ ／ ｓ）
少约 １０％，这与轨迹偏差分析结果一致．
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图 ４　 任意轨道绕飞仿真结果

４　 结　 语

本文基于速度脉冲转移方法，进行了在轨服

务航天器任意轨道的主动绕飞．根据理论分析和

仿真结果可知，文中所提的多速度脉冲转移算法，
在考虑摄动情况下，可以实现在轨服务航天器任

意轨道绕飞，且较一般等间隔脉冲算法更节省燃

料．由于文中算法适用于其他轨迹的主动飞行，因
此下一步可考虑在满足精度范围内一般轨迹的主

动飞行控制．
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