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高精度空间非合作式相对轨道状态预报
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摘　要：为了解决接近空间非合作目标过程中的相对导航问题，提出一种基于相对轨道动力学方程和二
阶龙格库塔积分公式的高精度空间非合作目标相对轨道预报模型。考虑地球 Ｊ２摄动加速度，将目标轨道方
程在参考轨道附近展开，保留至引力加速度差的二阶展开项，并进一步推导考虑Ｊ２摄动的参考轨道角速度和
角加速度，建立相对轨道动力学微分方程；在给定相对轨道初值的情况下，采用二阶龙格库塔积分公式进行

相对轨道预报。该模型采用数值积分方法，对相对轨道动力学模型形式没有限制，通用性好，适用范围广；选

择低阶龙格库塔公式积分预报，既减少了计算量又保证了计算精度。设置高轨和低轨两种相对运动仿真场

景，仿真结果表明了模型的通用性和精确性。
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　　空间相对轨道状态预报技术是完成空间接近
操作任务的关键技术之一。针对空间非合作目标

的相对轨道预报难度更大，不仅需要追踪航天器

对非合作目标进行跟踪测量，还需要不依赖目标

轨道参数的相对轨道预报模型提供理论支撑。

经典相对轨道预报模型，如 ＣＷ模型和 ＴＨ
模型［１－２］，广泛应用于空间交会对接、编队飞行以

及其他在轨操作接近任务中，其优点是可获得解

析解，使用方便，但是该模型忽略了地球非球形引

力摄动，并对相对运动方程进行了线性化处理，适

用范围有限，预报精度也受到限制，难以满足高精

度空 间 操 作 任 务 的 需 求。Ｓｃｈｗｅｉｇｈａｒｔ和

Ｓｅｄｗｉｃｋ［３］考虑 Ｊ２摄动的影响，并引入平均参考
轨道的概念，建立了线性化的相对轨道模型，适用

于近圆轨道的空间编队任务。该模型虽然也可以

获得解析解，但是参考轨道的平均化、相对运动方

程的线性化处理以及近圆假设均限制了模型的适

用范围。Ｐｌｕｙｍ和 Ｄａｍａｒｅｎ［４］建立了考虑中心引
力３阶、Ｊ２摄动引力２阶的相对运动模型，该模型
仅给出微分方程，并且采用了平均轨道角速度。

Ｃｈｅｎ和Ｊｉｎｇ［５］基于拉格朗日动力学理论，建立了
考虑 Ｊ２摄动和大气阻力摄动的精确相对运动微
分方程，并给出了相应的精确轨道角速度矢量和

轨道角加速度矢量。
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现有的相对运动模型存在的问题是适用范围

受限、通用性差或者难以求解，这都不利于实际工

程应用。

１　相对轨道动力学

１．１　一般相对动力学方程

为描述问题的方便，首先定义轨道坐标系：原

点ｏ位于航天器的质心，ｏｘ轴由地心指向航天器
的质心，ｏｙ在轨道面内垂直于ｏｘ轴并指向运动方
向，ｏｘ，ｏｙ和ｏｚ构成右手直角坐标系。

设追踪航天器和目标航天器的位置矢量分别

为Ｒｃ和Ｒｔ，追踪航天器的轨道角速度矢量为ωｏ。
定义两个航天器的相对位置矢量为 ρ＝Ｒｔ－Ｒｃ，
根据动坐标系下的矢量微分法则，在追踪航天器

的轨道坐标系中：

　ｄ
２ρ
ｄｔ２
＝̈ρ＋２ωｏ×ρ＋ωｏ×（ωｏ×ρ）＋ωｏ×ρ（１）

式中，
ｄ２ρ
ｄｔ２
表示绝对导数，而ρ和 ρ̈表示动坐标系

下的当地导数。假设航天器未受控制力作用，根

据牛顿运动定律有：

ｄ２ρ
ｄｔ２
＝Δｇｃ＋Δｇｐ （２）

式中，Δｇｃ表示中心引力加速度差，Δｇｐ为摄动加
速度差之和。联立式（１）和式（２）可得追踪器轨
道坐标系下的目标相对运动方程为：

ρ̈＝－２ωｏ×ρ－ωｏ×（ωｏ×ρ）－ωｏ×ρ＋Δｇｃ＋Δｇｐ
（３）

需要注意，采用不同的参考轨道模型，轨道角

速度矢量 ωｏ和轨道角加速度矢量 ωｏ的表达式
不同。

１．２　精确二体相对运动模型

在式（３）中，忽略摄动加速度和控制加速度，
可得到精确的二体相对运动方程：

ρ̈＝－２ωｏ×ρ－ωｏ×（ωｏ×ρ）－ωｏ×ρ＋Δｇｃ
（４）

将ρ，ρ和 ρ̈投影到追踪器轨道坐标系：
ρ＝［ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ

ρ＝［ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ

ρ̈＝［̈ｘ，̈ｙ，̈ｚ］
{ Ｔ

（５）

在二体运动条件下，追踪器轨道角速度矢量

和轨道角加速度矢量可表示为［１］：

ωｏ＝［０，０，θ
·
］Ｔ

ωｏ＝［０，０，θ］̈
{ Ｔ

（６）

式中，θ为真近点角。目标器和追踪器的中心引

力加速度在追踪器轨道坐标系中的投影分别为：

ｇｃ，ｔ＝－
μ
ｒ３ｔ
［ｒｃ＋ｘ，ｙ，ｚ］

Ｔ （７）

ｇｃ，ｃ＝－
μ
ｒ２ｃ
［１，０，０］Ｔ （８）

式中，μ是地球引力常数，ｒｔ为目标器的地心距，ｒｃ
为追踪器的地心距。中心引力加速度差的表达

式为：

Δｇｃ＝－
μ
ｒ３ｔ

ｒｃ＋ｘ

ｙ








ｚ
＋μ
ｒ２ｃ











１
０
０

（９）

其中，ｒｔ＝ （ｒｃ＋ｘ）
２＋ｙ２＋ｚ槡

２。将式（５）至式（９）
代入式（４），并展开成坐标分量形式，可得：

ｘ̈＝θ
·２ｘ＋θ

¨
ｙ＋２θ

·ｙ＋μ／ｒ２ｃ－μ（ｒｃ＋ｘ）／ｒ
３
ｔ

ｙ̈＝－θ
¨
ｘ＋θ
·２ｙ－２θ

·ｘ－μｙ／ｒ３ｔ
ｚ̈＝－μｚ／ｒ３

{
ｔ

（１０）
式（１０）即为二体条件下目标相对追踪器的精确
运动方程，为时变系数的非线性微分方程组。

１．３　精确Ｊ２摄动相对运动模型

文献［５］在推导相对轨道微分方程时，考虑
了Ｊ２摄动和大气阻力摄动，本文仅考虑Ｊ２项地球
扁率摄动，忽略其他摄动加速度和控制加速度，建

立相对运动模型：

　
ρ̈＝－２ωｏ×ρ－ωｏ×（ωｏ×ρ）－ωｏ×ρ＋

　　Δｇｃ＋ΔｇＪ２

　
（１１）

此时，目标器与追踪器的轨道均受到 Ｊ２摄动力的
影响。根据文献［６］，摄动加速度在轨道坐标系
中可表示为：

ｇＪ２（ｒ，ｉ，ｕ）＝－
３μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ｒ４

１－３ｓｉｎ２ｕｓｉｎ２ｉ
ｓｉｎ（２ｕ）ｓｉｎ２ｉ
ｓｉｎｕｓｉｎ（２ｉ









）

（１２）
式中，ｒ表示地心距（即航天器质心与地心之间的
距离），ｉ为轨道倾角，ｕ为纬度幅角，ＲＥ是地球半
径，Ｊ２是地球引力位系数。

在追踪器轨道坐标系中，地球扁率摄动加速

度差的计算表达式为：

ΔｇＪ２＝Ｍ
ｃ
ｉｏ（Ｍ

ｔ
ｉｏ）
ＴｇＪ２（ｒｔ，ｉｔ，ｕｔ）－ｇＪ２（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）

（１３）
式中，Ｍｃｉｏ和Ｍ

ｔ
ｉｏ分别为追踪器和目标器的轨道坐

标系相对惯性坐标系的坐标转换矩阵，与瞬时轨

道根数有关。

轨道角速度矢量 ωｏ＝［ωｘ，ωｙ，ωｚ］
Ｔ的计算

·２８·
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过程及表达式为：

ωｏ＝
０
０









ｕ
＋Ｍ３（ｕ）

ｉ
·









０
０

＋Ｍ３（ｕ）Ｍ２（ｉ）

０
０

Ω











·

（１４）
式中，Ω为升交点赤经，Ｍｊ（·）（ｊ＝１，２，３）表示
绕坐标轴的初等转换矩阵。进一步整理式（１４）
可得：

ωｏ＝

ｉ
·
ｃｏｓｕ＋Ω

·
ｓｉｎｉｓｉｎｕ

－ｉ
·
ｓｉｎｕ＋Ω

·
ｓｉｎｉｃｏｓｕ

ｕ＋Ω
·
ｃｏｓ











ｉ

（１５）

轨道根数的导数可根据高斯摄动方程获得

（参见文献［７］），将式（１２）代入高斯摄动方程
可得［５］：

Ω
·
＝－ＡＪ２

ｓｉｎ２ｕｃｏｓｉ
ｈｒ３

（１６）

ｉ
·
＝－ＡＪ２

ｓｉｎ（２ｉ）ｓｉｎ（２ｕ）
２ｈｒ３

（１７）

ｕ＝
２ＡＪ２ｃｏｓ

２ｉｓｉｎ２ｕ
ｈｒ３

＋ｈ
ｒ２

（１８）

ｈ
·

＝－
ＡＪ２ｓｉｎ

２ｉｓｉｎ（２ｕ）
ｒ３

（１９）

其中，ｈ＝ μ槡 ｐ＝ μａ（１－ｅ２槡 ）（ｐ为轨道半通径，ａ
为轨道长半轴，ｅ为轨道偏心率），ＡＪ２＝３μＪ２Ｒ

２
Ｅ／２

为常数。进一步，追踪器轨道角速度为：

　

ωｘ＝－ＡＪ２ｓｉｎｕｃｓｉｎ（２ｉｃ）／（ｈｃｒ
３
ｃ）

ωｙ＝０

ωｚ＝ｈｃ／ｒ
２
ｃ＝ｎｃ（１－ｅ

２
ｃ）
－３／２（１＋ｅｃｃｏｓθｃ）

{ ２

（２０）

式中，ｎｃ是追踪器轨道平均角速度。对式（２０）求
微分，可求得轨道角加速度 ωｏ：

ωｘ＝ＡＪ２ｓｉｎ（２ｉｃ）·
２ｓｉｎｕｃ
ｈｒ４ｃ
ｒｃ( －

　　
２ＡＪ２ｓｉｎｕｃｓｉｎ（２ｕｃ）ｓｉｎ

２ｉｃ
ｈ２ｒ６ｃ

－
ｃｏｓｕｃ
ｒ５ )
ｃ

ωｙ＝０

ωｚ＝－
ＡＪ２ｓｉｎ

２ｉｃｓｉｎ（２ｕｃ）
ｒ５ｃ

－
２ｈｃ
ｒ３ｃ
ｒ

















ｃ

（２１）

式中，ｒｃ为追踪器地心距的变化率。
将式（９）、式（１３）、式（２０）和式（２１）代入

式（１１）即得到目标器相对追踪器的轨道运动
模型。

２　相对运动模型的展开

从式（１３）可以看出，在计算Ｊ２摄动加速度差

时，还需要获取目标航天器的轨道参数，而对非合

作空间目标，其轨道参数常常无法获取。为此考

虑将目标航天器轨道在参考轨道航天器附近进行

泰勒级数展开。

２．１　中心引力加速度的展开

根据式（７）和式（８），将ｇｃ，ｔ在ｇｃ，ｃ附近级数

展开可得：

ｇｃ，ｔ（ρ）＝ｇｃ，ｃ＋
ｇｃ，ｔ（０）
ρ ρ＋

　　　　 １２！∑
３

ｉ＝１
ｅｉρ

Ｔ 
ρ
ｇｉｃ，ｔ（０）
( )ρ[ ]

Ｔ

ρ＋ＨＯＴ１

（２２）
式中，ｅｉ为三维向量空间中的标准基向量，ＨＯＴ１
表示目标引力加速度 ｇｃ，ｔ（ρ）关于 ρ的高阶展开
项。在式（２２）中，作如下符号定义：

Ｐ１（ｒｃ）
ｇｃ，ｔ（０）
ρ

（２３）

Ｑ１ｉ（ｒｃ）

ρ
ｇｉｃ，ｔ（０）
( )ρ

Ｔ

，ｉ＝１，２，３ （２４）

经计算推导，可得：

Ｐ１（ｒｃ）＝
μ
ｒ３ｃ

２ ０ ０
０ －１ ０









０ ０ －１

（２５）

Ｑ１１（ｒｃ）＝
３μ
２ｒ４ｃ

－２ ０ ０
０ １ ０









０ ０ １

（２６）

Ｑ１２（ｒｃ）＝
３μ
２ｒ４ｃ

０ １ ０
１ ０ ０









０ ０ ０

（２７）

Ｑ１３（ｒｃ）＝
３μ
２ｒ４ｃ

０ ０ １
０ ０ ０









１ ０ ０

（２８）

根据式（２２）至式（２８），经推导计算，中心引
力加速度差的一阶项和二阶项表达式分别为：

Δｇｃ，１ｓｔ＝Ｐ１（ｒｃ）ρ＝
μ
ｒ３ｃ
［２ｘ －ｙ －ｚ］Ｔ

（２９）

Δｇｃ，２ｎｄ ＝
１
２∑

３

ｉ＝１
［ｅｉρ

ＴＱ１ｉ（ｒｃ）ρ］

　　 ＝３μ
２ｒ４ｃ

－２ｘ２＋ｙ２＋ｚ２

２ｘｙ
２









ｘｚ

（３０）

２．２　Ｊ２摄动加速度的展开

根据式（１２），目标Ｊ２摄动加速度 ｇＪ２，ｔ在追踪

器轨道坐标系中的计算式为：

·３８·
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ｇＪ２，ｔ＝Ｍ
ｃ
ｉｏ（Ｍ

ｔ
ｉｏ）
ＴｇＪ２（ｒｔ，ｉｔ，ｕｔ） （３１）

为方便计算，将ｇＪ２，ｔ转化为显含 ρ的函数表达式。

根据文献［１］，目标器在惯性坐标系下的 Ｊ２项摄
动加速度可表示为：

ＪＩ２（Ｒｔ）＝－
３μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ｒ５

１－５Ｚ
２

ｒ( )２ Ｘ
１－５Ｚ

２

ｒ( )２ Ｙ
３－５Ｚ

２

ｒ( )２

















Ｚ

（３２）

将Ｒｔ＝［Ｘ，Ｙ，Ｚ］
Ｔ投影到追踪器轨道坐标系，其

关系式为：

Ｘ
Ｙ









Ｚ
＝（Ｍｃｉｏ）

Ｔ

ｒｃ＋ｘ

ｙ








ｚ

（３３）

坐标转换矩阵Ｍｃｉｏ的表达式为：

Ｍｃｉｏ＝Ｍ３（ｕｃ）Ｍ１（ｉ）Ｍ３（Ω） （３４）

利用ＪＩ２（Ｒｔ）＝（Ｍ
ｔ
ｉｏ）

ＴｇＪ２（ｒｔ，ｉｔ，ｕｔ），将式（３１）转

化为：

ｇＪ２，ｔ＝Ｍ
ｃ
ｉｏＪ
Ｉ
２（Ｒｔ） （３５）

将式（３２）至式（３４）代入式（３５），可将 ｇＪ２，ｔ表示为

显含相对位置矢量 ρ的函数 ｇＪ２，ｔ（ρ），将 ｇＪ２，ｔ（ρ）

在ｇＪ２，ｃ附近级数展开可得：

ｇＪ２，ｔ（ρ）＝ｇＪ２，ｃ＋
ｇＪ２，ｔ（０）
ρ ρ＋

　　　　 １２∑
３

ｉ＝１
ｅｉρ

Ｔ 
ρ
ｇｉＪ２，ｔ（０）
( )ρ[ ]

Ｔ

ρ＋ＨＯＴ２

（３６）

式中，ＨＯＴ２表示目标引力加速度 ｇＪ２，ｔ（ρ）关于 ρ
的高阶展开项。作如下符号定义：

Ｐ２（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）
ｇＪ２，ｔ（０）
ρ

（３７）

Ｑ２ｉ（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）

ρ
ｇｉＪ２，ｔ（０）
( )ρ

Ｔ

，ｉ＝１，２，３ （３８）

记ｓｉｎφ＝ｓφ，ｃｏｓφ＝ｃφ，φ为任意的角变量，经过推

导计算可得［４］：

Ｐ２（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）＝
３μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ｒ５ｃ
·

１２ｓ２ｕｓ
２
ｉ－４ －４ｓ２ｕｓ

２
ｉ －４ｓｕｓ２ｉ

－４ｓ２ｕｓ
２
ｉ １＋ｓ２ｉ（２－７ｓ

２
ｕ） ｃｕｓ２ｉ

－４ｓｕｓ２ｉ ｃｕｓ２ｉ ３－ｓ２ｉ（２＋５ｓ
２
ｕ









）

（３９）

Ｑ２１（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）＝
５μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ｒ６ｃ
·

　

１２ｓ２ｕｓ
２
ｉ－４ －４ｓ２ｕｓ

２
ｉ －４ｓｕｓ２ｉ

－４ｓ２ｕｓ
２
ｉ ５ｃ２ｉ＋７ｃ

２
ｕｓ
２
ｉ－４ ｃｕｓ２ｉ

－４ｓｕｓ２ｉ ｃｕｓ２ｉ ７ｃ２ｉ＋５ｃ
２
ｕｓ
２
ｉ









－４

　

（４０）

Ｑ２２（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）＝
５μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ｒ６ｃ
·

　

－４ｓ２ｕｓ
２
ｉ ５ｃ２ｉ＋７ｃ

２
ｕｓ
２
ｉ－４ ｓ２ｉｃｕ

５ｃ２ｉ＋７ｃ
２
ｕｓ
２
ｉ－４ ３ｓ２ｕｓ

２
ｉ ｓ２ｉｓｕ

ｓ２ｉｃｕ ｓ２ｉｓｕ ｓ２ｕｓ
２









ｉ

（４１）

Ｑ２３（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）＝
５μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ｒ６ｃ
·

　

－４ｓｕｓ２ｉ ｓ２ｉｃｕ ７ｃ
２
ｉ＋５ｃ

２
ｕｓ
２
ｉ－４

ｓ２ｉｃｕ ｓ２ｉｓｕ ｓ２ｕｓ
２
ｉ

７ｃ２ｉ＋５ｃ
２
ｕｓ
２
ｉ－４ ｓ２ｕｓ

２
ｉ ３ｓｕｓ２









ｉ

（４２）

式（３９）～（４２）省略了 ｉｃ和 ｕｃ的下标。根据
式（３６），保留至Ｊ２摄动加速度差的二阶近似表达
式为：

ΔｇＪ２，１，２ ＝Ｐ２（ｒｃ，ｕｃ，ｉｃ）ρ＋

　　　　 １２∑
３

ｉ＝１
ｅｉρ

ＴＱ２ｉ（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）ρ

　
　
（４３）

将式（４３）中的一阶项和二阶项分别记为 ΔｇＪ２，１ｓｔ
和ΔｇＪ２，２ｎｄ，即：

ΔｇＪ２，１ｓｔ＝Ｐ２（ｒｃ，ｕｃ，ｉｃ）ρ （４４）

ΔｇＪ２，２ｎｄ ＝
１
２∑

３

ｉ＝１
ｅｉρ

ＴＱ２ｉ（ｒｃ，ｉｃ，ｕｃ）ρ （４５）

取中心引力和 Ｊ２摄动加速度差的一阶展开
项，根据式（１１）可得线性化的相对运动方程为：
ρ̈＝－２ωｏ×ρ－ωｏ×（ωｏ×ρ）－ωｏ×ρ＋

　　Δｇｃ，１ｓｔ＋ΔｇＪ２，１ｓｔ （４６）
式中，ωｏ和 ωｏ分别由式（２０）和式（２１）给出，
Δｇｃ，１ｓｔ和ΔｇＪ２，１ｓｔ分别由式（２９）和式（４４）给出。

取状态变量为ｘ＝［ρＴ，ρＴ］Ｔ，式（４６）写成状
态空间的形式为：

ｘ（ｔ）＝Ａ（ｔ）ｘ（ｔ） （４７）
式中，时变矩阵Ａ（ｔ）的表达式为：

Ａ（ｔ）＝
Ｏ３×３ Ｉ３×３

Ｐ１＋Ｐ２－［ωｏ×］
２－［ωｏ×］ －２［ωｏ×

[ ]］
（４８）

方程式（１１）给出了考虑 Ｊ２地球扁率摄动的
精确相对运动方程，其中Ｊ２摄动加速度差的计算
包含了目标航天器的轨道根数，这对于非合作目

·４８·
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标的相对轨道计算很不方便。为此，考虑取全部中

心引力加速度差和 Ｊ２摄动加速度差的前两阶展
开项，得到高精度的非线性相对运动方程为：

ρ̈＝－２ωｏ×ρ－ωｏ×（ωｏ×ρ）－ωｏ×ρ＋

　　Δｇｃ＋ΔｇＪ２，１，２ （４９）
式中，Δｇｃ和ΔｇＪ２，１，２分别由式（９）和式（４３）给出。

３　相对轨道预报模型

本节在相对轨道运动微分方程式（４９）的基
础上，研究快速、高精度的空间非合作目标相对轨

道状态预报方法。

在进行相对轨道预报时，一般根据当前时刻

的状态ｘ（ｋ）及追踪器轨道参数 σｃ计算出经 ｈ＝
Δｔ时间之后的状态ｘ（ｋ＋１），可表示为如式（５０）
所示的非线性函数的形式：

ｘｋ＋１＝Ｆ（ｔｋ，ｘｋ） （５０）
为实现相对状态的时间转移，现在的任务就

是构造一个计算速度快、计算精度损失小的非线

性矢量函数Ｆ：ｘｋ!ｘｋ＋１。借助数值积分的方法，
采用低阶的 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ积分方法实现相对状态
的转移。设微分方程形式的相对轨道模型可表

示为：

ｘ＝ｆ（ｘ，ｔ；σｃ） （５１）
式中，σｃ表示追踪器的轨道根数，在此假设轨道
根数 σｃ，ｋ可由追踪器上的导航设备精确提供，并
且在单个状态转移周期Δｔ内保持不变。

３．１　线性化的相对轨道预报模型

线性系统理论已经十分成熟，而且在使用中

十分方便。若线性化的相对轨道运动方程为：

ｘ（ｔ）＝Ａ（ｔ）ｘ（ｔ） （５２）
则根据常微分方程的知识，求解上述连续时变系

统，可得：

ｘ（ｔ）＝Φ（ｔ，ｔ０）ｘ（ｔ０） （５３）
式中，Φ（ｔ，ｔ０）是状态转移矩阵，其计算公式为：

Φ（ｔ，ｔ０）＝ｅｘｐ｛Ａ（ｔ）（ｔ－ｔ０）｝ （５４）
对于矩阵的指数运算，其定义为：

ｅｘｐ｛Ａ（ｔ）｝＝Ｉ＋Ａ（ｔ）＋１２！Ａ
２（ｔ）＋…＋１ｋ！Ａ

ｋ（ｔ）＋…

（５５）
从而，当状态转移时间 Δｔ＝ｔ－ｔ０较小时，可得到
状态转移矩阵的表达式为：

Φ（ｔ，ｔ０）≈Ｉ＋Ａ（ｔ）Δｔ＋
１
２Ａ

２（ｔ）Δｔ２＋…

（５６）
考虑地球中心引力加速度差和 Ｊ２摄动加速

度差的一阶展开模型由式（４７）给出，相应的系统

矩阵Ａ（ｔ）由式（４８）计算，阶数根据需要选择。

３．２　非线性相对轨道预报模型

对于高精度的状态预报问题，状态方程线性

化处理损失了模型的精度，为此须对非线性相对

轨道运动方程进行求解。相对轨道运动方程由

式（４９）给出，记 ｘ＝［ρＴ，ｖＴ］Ｔ，可将式（４９）写成
式（５１）的形式，并且：
ｆ（ｘ，ｔ；σｃ）＝　　　　　　　　　　　　　　　

ｖ
Δｇｃ＋ΔｇＪ２，１，２－２ωｏ×ｖ－ωｏ×（ωｏ×ρ）－ωｏ×[ ]ρ

（５７）
基于二阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ公式的相对状态转移

公式为：

ｋ１＝ｆ（ｔｋ，ｘｋ；σｃ）

ｋ２＝ｆ（ｔｋ＋ｈ，ｘｋ＋ｈｋ１；σｃ）

ｘｋ＋１＝ｘｋ＋ｈ（ｋ１＋ｋ２）／
{

２

（５８）

式中，ｈ为积分步长。二阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ公式为二
阶Ｏ（ｈ２）精度的积分公式，具体的状态转移精度
由状态转移周期Δｔ决定。

４　仿真分析

本节从积分方法、积分步长以及相对动力学

方程３个方面分析所建立的相对轨道预报模型的
精度。在仿真分析时，采用 ＳＴＫＨＰＯＰ模块生成
目标航天器和追踪航天器的轨道数据，并转换为

相对轨道数据，作为真实轨道数据用于对比分析

模型精度。

在高轨和低轨分别设计一个目标器与追踪器

先接近后远离的相对运动场景，最小相对距离为

２０ｋｍ，仿真时间为以目标器、追踪器最近距离为
中点的前后共６００ｓ的时间。

低轨仿真场景：目标器与追踪器轨道分别运

行于８００ｋｍ高度的太阳同步轨道上，两轨道面的
夹角为７６９°，目标器和追踪器先后过轨道交点，
最小相对距离约为２０ｋｍ。

高轨仿真场景：目标器运行于地球同步轨道

上，追踪器运行于周期为１２小时、远地点高度低
于目标轨道２０ｋｍ的椭圆轨道上。

４．１　积分方法对预报精度的影响

采用基于二阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ积分公式的相对
轨道预报模型，分别在低轨和高轨两个不同场景

条件下，仿真分析考虑不同展开项引力加速度相

对运动模型的预报精度。

图１给出了分别基于 Ｅｕｌｅｒ方法和二阶至四
阶ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法（ＲＫ２，ＲＫ３，ＲＫ４）进行轨道

·５８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３８卷

预报的误差曲线，仿真计算步长为０１ｓ。仿真结
果表明：采用二阶ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法既保证了计算
精度，也提高了计算效率。

（ａ）低轨算例
（ａ）Ｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔｅｘａｍｐｌｅ

（ｂ）高轨算例
（ｂ）Ｈｉｇｈｅａｒｔｈｏｒｂｉｔｅｘａｍｐｌｅ

图１　采用不同积分方法时的相对轨道预报误差曲线
Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｇｒａｌｍｅｔｈｏｄｓ

４．２　积分步长对预报精度的影响

将积分步长分别取为０１ｓ，１ｓ，５ｓ和１０ｓ
四种情况分别进行轨道预报，经过６００ｓ后，预报
误差如表１和表２所示。

表１和表２的结果表明：若采用二阶以上（含
二阶）积分方法，模型中计算步长在０１～１０ｓ之
间时的误差发散情况相当；而采用 Ｅｕｌｅｒ方法时，
误差近似呈线性发散，计算精度很低。

表１　采用不同积分步长时的低轨相对轨道预报误差

Ｔａｂ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｇｒａｌｓｔｅｐｉｎｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ
ｍ

积分方法
积分步长

０．１ｓ １ｓ ５ｓ １０ｓ

Ｅｕｌｅｒ １１．０８ １０７．５ ５３２．９ １０５７

ＲＫ２ １．２４３８ １．３１８２ ３．６２０７１１．５７２０

ＲＫ３ １．２４３１ １．２５１５ １．２９６２ １．３６８３

ＲＫ４ １．２４３１ １．２５１５ １．２９６６ １．３７２０

表２　采用不同积分步长时的高轨相对轨道预报误差
Ｔａｂ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｇｒａｌｓｔｅｐｉｎｈｉｇｈｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ

ｍ

积分方法
积分步长

０．１ｓ １ｓ ５ｓ １０ｓ

Ｅｕｌｅｒ ３．１１３ ３０．８９ １５４．４ ３０８．８

ＲＫ２ ０．３６８７ ０．３６８８ ０．３７３０ ０．４０３１

ＲＫ３ ０．３６７８ ０．３６８８ ０．３７１０ ０．３７８４

ＲＫ４ ０．３６７８ ０．３６８８ ０．３７１０ ０．３７８４

４．３　相对动力学方程对预报精度的影响

当相对轨道动力学方程保留不同阶数的地球

引力加速度差时，得到的相对轨道预报模型精度

不同。图２（ａ）和图２（ｂ）分别为低轨和高轨场景
下的相对轨道预报误差曲线。

（ａ）低轨算例
（ａ）Ｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔｅｘａｍｐｌｅ

（ｂ）高轨算例
（ｂ）Ｈｉｇｈｅａｒｔｈｏｒｂｉｔｅｘａｍｐｌｅ

图２　采用不同动力学方程时的相对轨道预报误差曲线
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔｄｙｎａｍｉｃｓ

仿真结果表明：在６００ｓ的相对运动过程中，
二体相对模型 ＴＢ及其一阶展开式 ＴＢ（１）、二阶
展开式 ＴＢ（１，２）在低轨场景下预报误差均在
５０ｍ以上，而在高轨的预报误差小于２ｍ；考虑Ｊ２
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摄动及其一阶、二阶展开项的模型，即 ＴＢ＋Ｊ２，
ＴＢ＋Ｊ２（１）和ＴＢ＋Ｊ２（１，２），在低轨的预报误差均
在１０ｍ以内，而在高轨的预报误差在１ｍ以内；此
外两个线性模型，即 ＴＢ（１）和 ＴＢ（１）＋Ｊ２（１）在
高轨的预报误差在２ｍ以内，在低轨的预报误差
均超过１０００ｍ。

综上可知：在高轨，采用二体模型的一阶展开

式（即著名的Ｌａｗｄｅｎ方程）建立预报模型即可获
得较高的预报精度，预报误差在２ｍ以内；在低
轨，除考虑中心引力差的一阶展开项，还必须考虑

中心引力的二阶展开项以及 Ｊ２摄动加速度差的
一阶展开项，才能获得预报误差小于１０ｍ的模
型，若进一步考虑 Ｊ２摄动加速度差的二阶展开
项，６００ｓ内的预报误差可缩小到２ｍ以内。

Ｊ２摄动是最主要的轨道摄动因素之一，考虑
到Ｊ２摄动加速度的大小近似与航天器地心距的５
次方成反比，而高轨航天器的地心距约为低轨的

６倍，由此可知高轨Ｊ２摄动加速度的影响很小，而
低轨影响明显。此外，由于相对距离远，摄动加速

度差的高阶展开项不再是小量，如果忽略会带来

较大的预报误差。

５　结论

空间非合作目标相对轨道预报是实现空间操

作的一项重要技术环节。考虑主要轨道摄动因

素，并基于二阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法，提出了一种相
对轨道预报模型，综合考虑计算精度和计算效率，

该模型通用性好，计算速度快，预报精度高，可用

于高速相对运动空间非合作目标相对轨道预报，

且在算例给定的时间内，其预报误差在米量级。

所提方法能够对解决未来更高精度的空间操作任

务提供经验参考和技术支撑。
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