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针对空间碎片捕获的绕飞轨道设计
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  摘 要:地球轨道上日益增长的碎片云已引起各个航天国家的担忧,地球轨道上可编目的空间物体数量30多

年内增长了2倍多,若不实施主动清除,碎片的数量将在未来200年内快速增长,给空间系统的安全带来极大的威

胁。自然椭圆绕飞轨道可在目标附近长时间绕飞,可保证碎片捕获系统具有长时间的观测、捕获时间。文章提出

通过设计绕飞轨道来实现捕获碎片的方案,介绍并分别推导了基于C-W 方程和轨道根数两种方式绕飞轨道设计

的方法。针对假想的捕获目标,基于轨道根数方法设计了5种脉冲变轨的轨道方案,并进行了相应的轨道算例仿

真。仿真结果表明:该方案可适用于任意的初始相位差,具备一定的工程实现意义。
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0 引 言

自1957年世界的第1颗人造卫星升空以来,航
天器的应用与人类社会的发展愈加紧密,但随着进

入外层空间物体数量的不断增加,空间碎片环境问

题也越发突出。地球轨道上可编目的空间物体数量

在30年间增长了2倍多,尺寸大小在1~10cm之

间的碎片数量大约为67万个;大于0.1mm的碎片

超过200亿个[1]。若不实施主动清除,碎片的数量

将在未来200年内将快速增长,给空间系统的安全

带来巨大的威胁。为避免类似2009年美国卫星

Iridium33和俄罗斯卫星Kosmos2251的太空碰撞

事件再次发生,降低空间碎片的碰撞概率,对空间碎

片进行主动式清理研究具有重要的现实意义[2]。在

碎片清除系统方案选择上,当前各国一致倾向于“捕
获+离轨”式清除方案[3]。即首先碎片清除器采用

跟踪定位依靠系统逐渐逼近失去姿控能力的目标碎

片(非合作目标)进行捕获,然后依靠轨道转移(离
轨)系统将目标拖入大气层烧毁或降低其运行的轨

道,等待其日后自行衰减。空间碎片大多时候都已

失去姿控能力,对于这些翻滚的、不合作的空间目

标,捕获难度较大,若碎片清除器有较长的时间运行

在碎片附近,则可为捕获机构捕获碎片创造较为有

利的条件。航天器的绕飞是在轨航天器围绕另一个

在轨航天器的周期性的封闭相对运动[4]。可作为碎

片清理卫星的轨道选择,如果能够保证碎片捕获系

统具有长时间的观测、捕获时间,就可以提高捕获成

功率。

1 坐标系定义

绕飞是描述追踪航天器(碎片清理系统)在目标

航天器(空间碎片)附近持续运行的规律,为描述追

踪航天器与目标航天器之间的相对运动,需要引入

三个坐标系。
1)地心赤道惯性坐标系O1X1Y1Z1
原点位于地球的地心,X1Y1 平面为赤道平面,

O1X1 轴指向春分点,O1Z1 指向北极,O1Y1 轴在赤

道平面内,并与 O1X1 和 O1Z1 轴成右手直角坐

标系。
2)目标航天器轨道坐标系OXoYoZo

原点位于目标航天器的质心,Xo 轴与目标航天

器轨道矢量r 重合,由地心指向目标航天器,Yo 轴

在目标航天器轨道面内与Xo 轴垂直,沿运动方向

为正,Zo 轴垂直于轨道平面,与Xo、Yo 构成右手坐

标系。

3)追踪航天器轨道坐标系

原点位于追踪飞行器的质心,三坐标轴定义方

式与目标航天器轨道坐标系相同。

2 绕飞轨道设计

绕飞轨道要求绕飞航天器与目标航天器轨道要



图1 坐标系定义

Fig.1 Definitionofcoordinatesystem
 

素相差很小,且二者周期相等,即半长轴相等。绕飞

轨道控制方法有:

1)基于C-W方程的绕飞轨道设计;

2)基于相对轨道要素的绕飞轨道设计。

2.1 基于C-W 方程的绕飞轨道设计

对于近圆参考轨道,忽略摄动影响的线性化动

力学方程,即C-W 方程,其位置解析解的表达式可

表示为[5]

x(t)=(̇x0/n)sin(nt)-(3x0+2̇y0/n)cosnt+
 4x0+2̇y0/n
y(t)=6x0+4̇y0/n)sinnt+(2̇x0/n)cosnt+
y0-2̇x0/n-(6x0+3̇y0/n)nt
z(t)=z0cosnt+̇z0sinnt/
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其中:x,y,z表示追踪航天器相对目标航天器(空间

碎片)在目标航天器轨道坐标系中的位置描述;t表

示时间;x0,y0,z0,̇x0,̇y0,̇z0 分别为追踪航天器相

对目标航天器的初始位置和初始速度;n= μ
a3;a

为目标航天器轨道半长轴。
将式(1)化为常值项、长期项与周期项之和的形

式,可得

x(t)=xc+bsin(nt+Φ)

y(t)=yc-3xcωt/2+2bcos(nt+Φ)

z(t)=csin(nt+φ

ì
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其中

b= (̇x0/n)2-(3x0+2̇y0/n)2;

c= z20- (̇z0/n)2;

xc=4x0+2̇y0/n;yc=y0-2̇x0/n;bcosΦ=̇x0/n;

bsinΦ=-3x0-2̇y0/n;csinφ=z0;ccosφ=̇z0/n;

  消除长期项的周期运动条件为

xc=0,̇y0=-2nx0 (3)

  在周期条件下,面内运动轨迹可表示为[56]。

x2
b2 +

(y-yc)
4b2 =1 (4)

  若c=0,则自然周期相对轨迹为面内椭圆;若

c≠0,则自然周期轨迹为倾斜椭圆。由式(4)可得,
面内自然周期轨迹条件为

ẋ0=n(y0-yc)/2
ẏ0=-2nx{

0

(5)

  当两航天器距离较近,且目标航天器为小偏心

率的情况,在当前状态下,对追踪航天器实施一次脉

冲即可进入周期绕飞轨迹,设伴飞轨道的中心偏离

量为p,则进入满足绕飞条件点的状态为

x=bsinΦ
y=p+2bcosΦ
z=csin(Φ+φ

ì
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ẋ=n(y0-p)/2
ẏ=-2nx0

ż=nccos(Φ+φ

ì
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  通过制定中心偏移量,或采用最优脉冲速度增

量或径向速度增量为0的方法,计算进入周期轨迹

的速度增量。

2.2 基于经典轨道根数的绕飞轨迹设计

两航天器的平均轨道要素依次为半长轴、偏心

率、轨道倾角、升交点赤经、近地点幅角、真近点角、
纬度幅角、平近点角和过近地点时刻。假设目标航

天器T的轨道要素为:a1、e1、i1、Ω1、ω1、θ1、u1(u1=
ω1+θ1)、M1、tp1;追踪航天器C 的轨道要素为:a2、
e2、i2、Ω2、ω2、θ2、u2(u2=ω2+θ2)、M2、tp2。

以经典轨道要素描述的相对运动方程为[5]

x=r
aΔa-acosθΔe+aesinθ

1-e2
ΔM

y=2+ecosθ
1+ecosθasinθΔe+rΔω+

 rcosiΔΩ+a2
r 1-e2ΔM

z=rsinuΔi-rsinicosuΔ

ì
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其中:Δa=a2-a1;Δe=e2-e1;Δi=i2-i1;ΔΩ=
Ω2-Ω1;Δω=ω2-ω1;Δθ=θ2-θ1;ΔM=M2-M1;

Δtp=tp2-tp1;r=a(1-e2)
1+ecosθ

。

基于经典轨道要素的绕飞轨道适用于任意偏心

率的情况,当Δa=a2-a1=0时,可实现两航天器的

自然周期轨迹绕飞:

1)轨道面内绕飞轨迹为长短半轴之比为2∶1的

椭圆轨迹;

2)绕飞椭圆半径与偏心率Δe有关,绕飞椭圆

半长轴为2Δea;
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3)轨道倾角差仅影响面外相对运动,其影响既

包含周期相,又包括常值项;

4)升交点赤经差对径向运动无影响,对切向、法
向运动的影响既包含周期相,又包含常值项;

5)平近点角将影响面内相对运动,与相对运动

轨迹的圆心位置有关。

2.3 两种设计方法的比较

通过上述的推导得出,基于C-W方程和基于轨

道根数的绕飞轨道设计方法均可实现对空间碎片的

绕飞轨道设计:

1)C-W方程式是针对近圆轨道推导得出,适用

于两航天器相对距离较近的情况,对于两航天器距

离较远,或目标航天器为椭圆轨道的情况则不适用。
此外,此方法只适用于合作目标,且C-W 方程中的

状态变量难以观测,在工程应用中具有一定的局

限性[7]。

2)基于经典轨道根数的绕飞轨迹设计以平均轨

道要素描述两航天器的相对关系,不受航天器距离、
偏心率的限制,变轨目标明确,适用于地面导引变

轨,可通过地面导引,将航天器由任意位置通过调相

变轨,将航天器至选定碎片目标附近的绕飞轨道。

3 轨道设计算例

假设有一废弃卫星(空间碎片)位于800km高

度、倾角97.4065°的轨道上,轨道偏心率e=0.002。
碎片清除卫星初始轨道为a=500km、轨道倾角与

废弃卫星一致的太阳同步轨道上,两飞行器初始相

位差180°,升交点赤经相同。要求以目标碎片为绕

飞中心,碎片清除器的攻击包络要求面内最大距离

不超过30km,面外振幅不超过10km。
根据2.3节的分析,两航天器初始相位差为

180°,初始相对距离较远,且目标航天器为椭圆轨

道,因此采用基于经典轨道根数的绕飞轨迹设计方

法进行绕飞轨道设计。
首先确定变轨的目标,即进入绕飞轨道的目标

轨道根数,根据第2节的基于轨道根数的绕飞轨道

设计方法,对瞄准目标进行。

1)若要实现两飞行器绕飞,则要求Δa=0;

2)绕飞轨道在基准轨道平面上的投影是长轴为

2aΔe,短轴为aΔe的椭圆,根据攻击包络要求面内

最大距离不超过30km,碎片清除卫星与目标碎片

的轨道偏心率差Δe=0.00209;

3)若要实现以目标碎片为绕飞中心,则有Δω+

ΔM=0,ΔΩ=0;

4)考虑ΔΩ=0,则面外振幅由Δi决定,要求面

外振幅不超过10km,则|Δi|≤0.0014°。
因此,设计的绕飞轨道瞄准进入点取为:

Δa=0,Δe=0.00209,|Δi|≤0.0014°,Δω=0,

ΔM=0,ΔΩ=0。
变轨目标的6个轨道根数,其中倾角i和升交

点赤经Ω 可通过一次面外轨控实现,a、e、ω、M 的调

整需要5次面内变轨:第1次变轨调整两航天器的

相位,可在追踪航天器初始轨道的近地点或远地点

实施,第2次变轨调整轨道面面外,选择在轨道面交

点处,最后3次变轨,完成轨道半长轴、近地点幅角

和偏心率的调整,变轨点选择追踪航天器轨道的近

地点或远地点附近,在确定了变轨次数后,根据任务

时间要求和实际测定轨所需的轨道弧段,设计相应

的变轨策略。
若要在3d时间内,将清除器卫星导引至目标

航天器(空间碎片)附近,假设由于测定轨能力的约

束各次变轨之间至少间隔3圈时间,初始圈次0,由
于调相时间越长,所需的速度增量越小,因此第1次

调相变轨应尽早开始,考虑测定轨所需的轨道弧段,
第1次变轨安排在第3圈,第2次面外控制相对独

立,其圈次安排也相对独立,可将其安排在第26圈,
按照最后1次变轨在3d内(42圈)完成,考虑3圈

弧长对应的圈次差最大为4圈,按照各次变轨之间

间隔4圈进行变轨策略规划,可得具体的变轨策略

如表1所示。

表1 变轨策略

Table1 Transferstrategy
变轨次数 圈次 变轨点

1 3圈 近地点

2 26圈 轨道面交点

3 34圈 远地点

4 38圈 近地点附近

5 42圈 远地点附近

  通过多变量迭代计算,可得5次变轨的速度增

量如表2所示。

表2 各次变轨速度增量

Table2 Eachimpulseoftransferstrategy
变轨次数 速度增量/(km·s-1)

1 0.0633375
2 0.0286471
3 0.0360108
4 0.0164940
5 0.0450459
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  通过5次变轨,碎片清除器卫星进入与目标碎

片卫星的绕飞轨道,碎片清除卫星的半长轴变化如

图2所示,进入绕飞轨道后,相对目标碎片的面内相

对运动关系如图3、图4所示,可以看出采用上述绕

飞轨道可以保证碎片清除卫星长时间在目标碎片附

近运动,为飞网抓捕、激光清除等手段提供长时间的

捕获窗口。

图2 碎片清除卫星半长轴变化

Fig.2 Transformationofsemi-majoraxis
 

图3 绕飞轨迹在迹向 径向的投影

Fig.3 Projectionofflying-aroundorbitintrace-radialplane
 

图4 绕飞轨迹在迹向法向的投影

Fig.4 Projectionofflying-aroundorbitintrace-normalplane
 

4 结 论

基于C-W方程和轨道根数两种方式,推导了满

足绕飞轨道的条件,并针对假想的捕获目标,设计了

5次变轨实现绕飞的轨道策略,可将碎片清除卫星

从与空间碎片相距任意相位的位置,导引至满足任

务约束的绕飞轨道,绕飞可在数个轨道周期内保持

稳定,在轨道机动能力允许的条件下,可清除任意位

置的空间碎片,可为碎片清除机构提供灵活的捕获

窗口,具备一定的现实意义。
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DesignofFly-AroundOrbitforSpaceDebrisCapturing

LIUHuan,ZHANGYong
(BeijingInstituteofMannedSpaceSystemEngineering,ChinaAcademyofSpaceTechnology,Beijing100094,China)

Abstract:Thegrowingdebriscloudinorbithascausedconcerninmanycountries,thenumberofspaceobjects
whicharecatalogedhasincreasedbymorethan2timeswithin30years.Iftheyarenotclearedactively,thenumber
willgrowrapidlyinthenext200yearsandcausegreatthreat.Uncontrolledfly-aroundorbitcanstaynearthetarget
foralongtime,providelongtimetoobserveandcapturedebris.Thispaperproposedaplanoffly-aroundorbit,

inferredtwo methodsbasedonC-W equationandorbitalelements,anddesignedanorbitplanusing5orbit
maneuversaimedathypotheticaltarget,whichfitsforanyinitialposition,andhaspracticalvalueforengineering.

Keywords:spacedebris;closerange;capture;fly-around
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