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摘要    针对交会对接任务远距离导引, 分析了远距离导引的主要任务及导引控制策略、测

控通信支持等方面的需求, 进行了远距离导引方案设计, 并给出了在我国首次空间交会对接

任务中的验证情况.  
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1  引言 

交会对接任务涉及系统多、技术难度大, 突破交

会对接技术是建设载人空间站、确保载人航天工程可

持续发展的技术基石之一[1]. 完成空间交会对接试验

任务需突破远距离导引、飞船自主控制、对接与撤离

等阶段飞行器的姿态和轨道控制, 船载导航接收机、

微波雷达、激光雷达等交会对接敏感器自主测量技术, 

以及两飞行器的对接和分离等关键技术[2].  

本文介绍了交会对接任务飞行概况, 重点分析

了交会对接任务远距离导引的任务需求, 设计了满

足高可靠、高精度导引控制和多目标测控、高实时飞

控的远距离导引方案, 并通过飞行任务验证了其正

确性和有效性.  

2  交会对接飞行任务概况 

我国载人航天工程第二步第一阶段交会对接任 

务包括发射天宫一号(TG-1)目标飞行器, 发射神舟八

号(SZ-8)、神舟九号(SZ-9)和神舟十号(SZ-10)飞船, 

通过三次交会对接飞行试验, 突破和基本掌握航天

器交会对接技术.  

首次交会对接飞行的主要任务是: 实施我国首

次航天器空间交会对接试验, 突破和验证航天器自

动交会对接技术. 同时, 考核改进型神舟载人飞船和

改进型长征二号 F火箭的功能和性能, 验证天宫一号

目标飞行器和神舟八号飞船组合体飞行工作模式 , 

开展空间科学实验.  

首次交会对接任务飞船在轨飞行 13 天, 任务规

划是: 飞船入轨后 2 天内完成轨道交会; 在第 2 天有

较长连续测控覆盖的弧段, 实施与目标飞行器的第

一次对接; 组合体在轨飞行 10 天, 全面验证组合体

运行模式, 适时进行飞行姿态模式转换、飞船电源机

组切换、飞船与目标飞行器并网供电, 以及第二次对

接试验; 结束组合体运行后, 飞船在撤离后 1 天返回

地面; 飞船返回着陆后, 目标飞行器升轨至长期在轨
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运行轨道.  

3  远距离导引需求分析 

3.1  主要任务 

空间交会对接(Rendezvous and docking, RVD)指

两个或两个以上的飞行器在空间轨道上按预定位置

和时间相会并在机械结构上连成一个整体的过程 . 

交会对接过程可粗略地划分为远距离导引和近距离

导引两个阶段. 远距离导引段的任务是控制追踪飞

行器质心运动, 使其进入理论对接点范围内, 一般由

地面实施导引控制[3,4]; 近距离导引段的任务是将追

踪飞行器导引到停靠区, 控制两飞行器以较小的相

对速度接近, 同时保持相对定向, 一般由飞行器自主

实施导引控制[5].  

我国首次交会对接任务规划及阶段划分如图 1

所示.  

3.2  需求分析 

3.2.1  控制策略选择 

远距离导引是空间交会对接的重要一环, 是实

现成功对接的前提和基础, 对航天器顺利实现对接

具有重要意义. 远距离导引制导控制策略及方法是

非线性动力学系统最优控制理论中的一个复杂问题, 

一般可由拱点调相交会和多脉冲最优交会两种控制

策略实现追踪飞行器和目标飞行器的轨道交会.  

根据我国测控条件、飞船运行和返回轨道设计, 

选择合适的远距离导引控制策略、制定满足交会时间

和精度等要求的最优远距离导引策略, 是地面成功

将飞船导引至飞船自主导引控制点, 进而实现对接

的前提和基础.  

3.2.2  导引精度分析 

工程实施中, 飞船成功转入自主导引控制的前

提条件是要求远距离导引终点误差圈位于飞船交会

对接敏感器工作范围内. 可见, 远距离导引终点能达

到的精度决定着地面导引控制和飞船自主控制的界

面划分, 进而影响船载交会对接敏感器指标要求, 以

及飞船能否具备转入自主控制的条件. 为确保飞船

在预定的时间和轨道段转入自主控制, 需研究高精

度的远距离导引方法, 提出远距离导引精度指标, 进

行入轨偏差、目标飞行器轨道偏差、导引控制误差等

因素对终点误差的灵敏度分析, 制定大偏差情况下

的应急导引控制策略[6~10].  

3.2.3  测控要求 

交会对接远距离导引测控需求主要体现在高可

靠、高覆盖、高精度、多目标等方面.  

我国首次空间交会对接任务由陆海天基测控通

信网完成[11], 为确保任务可靠实施, 要求仅有陆海基

测控支持的情况下也能完成交会对接任务, 测控弧

段尽量覆盖远距离导引段历次变轨和自主导引段第

一次寻的变轨点.  

飞船发射入轨后, 要在 2 天时间内通过 5 到 6 次

变轨运行至目标飞行器后下方约 50 km 处. 轨控频

繁、观测数据少、预报时间长是现有测量体制下制约

远距离导引终点精度的主要因素. 同时, 首次交会对 

 

 

图 1  首次交会对接任务规划示意图 
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接任务恰逢第 24 个太阳活动峰年, 可能出现的太阳

风暴会导致大气密度模型误差增大, 也会对轨道确

定和预报精度产生不利影响. 这些均是交会对接任

务高精度测定轨面临的新问题和挑战.  

交会对接任务需同时对飞船和目标飞行器两个

密切相关的航天器提供测控通信支持, 这是测控系

统面临的又一新问题.  

3.2.4  飞行控制要求 

远距离导引过程飞行控制的特点是精度要求高、

实施流程紧和应急分支多, 地面要在 2 天内控制飞船

完成抬高轨道、轨道圆化、轨道面修正等 5 至 6 次变

轨机动, 将飞船准确导引至目标飞行器后下方预定

位置; 此外, 还需考虑飞船初始轨道偏差过大或某次

导引控制异常时, 对实测轨道进行轨道重构, 重新计

算导引控制策略等问题. 可见, 远距离导引过程复杂, 

时限性强, 精度要求高, 还要对各种应急情况进行应

急控制, 安全性要求高. 这些均是交会对接任务飞行

控制的特点和难点.  

4  方案设计 

根据以上对交会对接任务特点和难点问题的分

析, 远距离导引方案设计的重点内容为导引控制策

略、双目标测控、高精度测定轨以及可靠的飞控实施

方案.  

4.1  导引控制策略 

导引控制策略通常有拱点控制和非拱点控制两种.  

拱点调相交会是交会对接轨道设计中较为常用

的一种方法, 调相控制在轨道拱点进行, 平面控制在

轨道节点进行, 轨道平面内的调相控制与轨道平面

控制分开实施. 拱点调相交会控制对应的算法简单、

成熟、可靠, 但轨道平面内、外控制分别进行导致控

制次数增加, 对测控网要求高.  

非拱点多脉冲最优交会根据交会时间要求, 建

立远距离导引瞄准点偏差方程, 以燃料消耗和变轨

精度等为约束, 优化控制参数, 采用综合变轨方式综

合修正轨道平面内、外的偏差, 得到燃料最省的目标

函数. 此方法对应的轨控次数较少, 但每次轨控往往

需要飞船调整至特定姿态满足速度增量方向要求 , 

轨控位置也难以满足测控支持约束, 相比拱点调相

交会法, 控制难度和风险加大.  

结合我国载人航天工程实际, 首次空间交会对

接任务远距离导引控制选择拱点调相交会方法, 控

制策略如表 1 所示.  

为在特定远距离导引策略下提高导引终点精度, 

进行了三个方面的设计: 一是在现有测控网的基础

上开展国际联网, 充分利用中继卫星系统, 以扩大测

控覆盖率、改善观测几何、缩短预报时长, 从而提高

定轨和预报精度; 二是通过合理分配跟踪两个飞行

器的测控资源, 实现对两个目标的高精度定轨; 三是

优化两飞行器相对定轨和预报算法, 从而提高相对

定轨精度.  

采用以上三项措施后, 对远距离导引和近距离

导引进行联合仿真, 证明能够实现地面导引与飞船

自主导引的交接, 并最终实现两飞行器交会对接. 以

表 2 所示初值为例进行仿真, 结果表明, 在上述导引

控制策略下, 远距离导引精度为: 轨道面内相对位置

误差约 1.2 km, 相对速度误差约 0.7 m/s; 轨道面外相 

表 1  地面导引段变轨方案及测控通信支持情况 

序号 
变轨点位置 
(纬度辐角) 

变轨目的 测控支持 

1 第 5 圈远地点 提高近地点高度 远六船, TL-1 02 星 

2 
第 13 圈 

(0°~360°) 
修正轨道面偏差 TL-1 01, 02 卫星(视轨道情况) 

3 第 16 圈近地点 提高远地点高度 远五船, TL-1 01 星 

4 
第 19 圈远地点 

(290°~330°) 
圆化轨道 TL-1 02 星(视轨道情况) 

5 
第 24 圈 

(185°~225°) 
组合修正 纳米比亚站, TL-1 01 星(视轨道情况) 

6 第 28 圈 寻的段第一次机动 TL-1 01 星(视轨道情况) 
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表 2  远距离导引精度仿真初值 

项目 目标飞行器 飞船 

初轨误差 

半长轴 20 m 20 m 

偏心率 105 105 

轨道倾角 0.0015° 0.0015° 

升交点赤经 0.0015° 0.0015° 

纬度幅角 0.001° 0.001° 

平近点角 0.5° 0.5° 
   

轨控误差 
大小误差 0.03 0.0008   v V  

方向误差 1° 
   

空间环境参数 
F10.7 150 

Ap 12 

 
对位置误差约 700 m, 相对速度误差约 0.9 m/s, 满足

飞船转入自主导引控制的精度要求.  

4.2  测控支持方案 

4.2.1  测控通信网组成 

我国首次空间交会对接任务中, 由东风中心、北

京中心、西安中心, 18 个测控站(船)、2 颗中继卫星, 

以及 IP 化信息传输网构成的陆海天基测控网, 完成

交会对接任务测控信息获取、处理、传输和应用任务. 

首次空间交会对接任务测控网组成如图 2 所示.  

4.2.2  双目标测控支持 

远距离导引段, 设计不同方案满足不同相对距

离情况下两飞行器的双目标测控需求: 相对距离较

近时, 采用同波束测控体制; 相对距离较远时, 采用

合理调配测控资源的方案.  

4.2.2.1  同波束测控体制 

同波束测控是指在一台测控设备同一波束内 , 

为两个目标提供测控支持. 这一方式是通过改造现

有测控设备实现的.  

对于陆海基测控设备, 具体的技术措施是对现

有测控设备进行改造, 综合利用其射频部分, 增加一

套基带和相关设备, 建设具备双目标测控能力的综

合测控设备. 这一解决途径相比在一个测站内配置

两套测控设备的方案, 在实现了双目标测控的同时, 

有效地利用了现有测控设备的潜力, 综合效费比较

高. 针对交会对接任务轨道设计, 选择轨道覆盖率

高、关键测控事件集中的喀什、渭南和青岛站, 对其

测控设备进行改造, 使之具备同时接收飞船和目标

飞行器工程遥测数据和数传数据的能力.  

对于中继卫星系统, 对其地面终端站进行改造, 

通过增配 1 套中低速数传终端, 达到增加 1 路上行

SSA 链路, 实现前向 3 路、返向 4 路的测控支持能力, 

满足同时为飞船和目标飞行器测控下行遥测和上行

遥控支持的测控需求.  

远距离导引飞船轨道仿真结果表明: 当两飞行

器相对距离小于约 10 km后, 改造后的陆基测控站可

提供双目标测控支持; 当两飞行器相对距离分别小

于约 1000和 100 km时, 可通过中继卫星 SSA链路和

KSA 链路提供双目标测控支持.  

4.2.2.2  资源合理调配 

资源调配的解决途径适合于非对接段的双目标

协同管理, 具体技术措施是: 优化任务准备操作流程, 

将任务准备操作时间由之前的 30 min 压缩为 10 min, 

在确保任务准备操作可靠的前提下, 尽可能延长对

过境的目标飞行器和飞船的测控通信支持; 当两飞

行器进、出同一测控站时间间隔大于 10 min 时, 分别

对两飞行器实施测控, 当两飞行器进、出同一测控站

时间小于 10 min 时, 分配陆海基测控资源分别为两

目标提供测控通信支持; 此外, 综合利用着陆场系统

测控通信设备和国际联网设备, 在远距离导引段为

目标飞行器提供测控支持. 
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图 2  交会对接任务的测控通信资源配置情况 

4.3  高精度测定轨 

在特定轨控方案约束条件下, 提高远距离导引

精度的思路是: 增加观测手段和资料; 合理分配跟踪

两个飞行器的测控资源, 保证精密定轨所需观测数

据的有效性; 改进模型和方法.  

具体技术措施包括: 1) 充分利用两颗中继卫星

对飞船进行长弧段测轨, 大大增加观测资料、改善测

轨几何条件; 2) 新建澳大利亚站, 与巴西阿尔坎特

拉站、法国凯尔盖朗和奥赛盖尔站开展国际联网; 3)

优化飞控流程 , 压缩注入数据生成和会签的时间 , 

争取将更多时间用于积累观测数据; 4) 融合利用中

继卫星系统、USB 系统和卫星导航系统多源观测资

料[12]; 5)利用与飞船运行在相近轨道上的目标飞行器, 

开展定轨预报试验, 进行目标飞行器飞行动力学模

型相关参数辨识试验, 获取相关大气参数, 为飞船发

射后的轨道确定提供参考.  

4.4  飞控实施方案 

交会对接任务具有关键控制事件多、天地协同交

互强等新特点, 对飞行控制的实时性、可靠性提出了

更高的要求. 首次交会对接任务面临的最突出的两

个问题是提高数据注入的实时性, 以及确保地面远

距离导引和飞船自主导引切换控制的可靠性.  

4.4.1  快速的数据注入 

首次交会对接任务中, 规范了从测轨数据获取、

定轨预报计划、控制策略计算、注入数据生成, 到注

入数据验证、飞控操作实施的操作程序和流程, 在此

基础上还采取了如下提高数据注入实时性的技术措

施: 1) 改进了注入数据自动生成软件, 实现了不同

数据注入流程的快速加载, 提高了注入数据生成的

自动程度和实时性. 2) 改进了注入数据验证软件, 在

传统的原码反算功能基础上, 增加了更为灵活的帧

间数据比对、错误告警等自动比判和辅助人工比对功

能, 提高了软件的适应性和注入数据自动验证的效

率. 3) 以网络传输方式实现飞控计划、控制参数、指

令发送申请等数据在不同系统、不同岗位间的数据交

互, 以及会签和确认. 4) 设计了仿真验证接口, 将飞

行器仿真机接入任务计算机系统, 实现了与在轨飞

行器同步的在线实时验证.  

通过采用自动比判、电子会签、网络传输等一系

列以自动替代人工的技术途径, 大大提高了用户注

入申请、飞控中心注入数据生成、数据传输、系统间

比判与会签等过程的效率, 为正常飞控操作和应急

决策处置奠定了基础.  
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表 3  首次交会对接任务远距离导引终点精度 

指标参数 理论值 实测值 偏差 

迹向相对位置 (m) 50000 49000 1000 

径向相对位置 (m) 13500 13700 200 

法向相对位置 (m) 0 146 146 

 
4.4.2  可靠的控制切换 

地面将飞船导引至与目标飞行器相距约 50 km

后, 通过两飞行器相对测量敏感器和空空通信链路

实现相对导航, 飞船转入自主导引控制, 天地导引控

制的成功交接是实现交会对接任务的关键环节.  

为保证控制切换的可靠性和实时性, 飞行方案

设计和飞控实施方案中提出了测量弧段有搭接、控

制切换有备份、控制过程有监视、应急情况有预案

的原则. 具体技术实现为: 1) 两飞行器相距 100 km

至 5 km 时, 以导航设备为主、微波雷达测量备份, 相

距 5 km 至 140 m 时, 以导航设备为主、激光雷达和

微波雷达备份, 设备的冗余和弧段的搭接可有效保

证天地导引控制切换的可靠性; 2) 在第 28 圈陆基测

控站跟踪弧段内监视判断飞船工况、相对导航计算情

况和导引控制切换情况, 天地导引控制的切换以飞

船程控为主、地面遥控备份; 3) 当出现地面判断飞船

相对导航异常, 但飞船已自主转入自主导引控制的

情况时, 地面可通过发送遥控指令终止飞船自主导

引控制, 按故障预案实施应急处置.  

5  飞行验证 

2011 年 9月 29 日 21:16, 天宫一号目标飞行器由

长征二号 F T1 运载火箭准确送入预定轨道; 11 月 1

日 05:58, 神舟八号飞船由长征二号 F Y8 运载火箭发

射入轨. 飞船发射入轨后, 按远距离导引策略, 从初

始轨道转移到高度约 330 km 的近圆轨道, 在与目标 

飞行器相距约 52 km 处与其建立了稳定的空空通信

链路, 飞船成功转入自主导航, 最终实现了“准确进

入轨道、精确交会对接、稳定组合运行、安全撤离返

回”的预定目标.  

其中, 远距离导引段分别于第 5, 13, 16, 19 和 24

圈进行了五次变轨, 于 11 月 2 日 23:08 到达导引终点

位置(第 28 圈圣地亚哥站测控区内), 实现了高精度

远距离导引控制, 验证了导引控制策略的正确性. 远

距离导引终点精度如表 3 所示.  

首次交会对接任务中, 定点于东经 77°和东经

176.8°的两颗天链一号中继卫星, 以及测控站/船构

建的陆海天基测控网为目标飞行器和飞船分别提供

了 69%和 67%的测控覆盖率; 两艘测量船与地面站

搭接而成的测控弧段, 为对接过程提供了约 40 min

的连续测控支持 ;  最后平移靠拢段的测控覆盖达 

到了 100%的指标要求. 高效、可靠的飞行控制模式

圆满完成了远距离导引段 5 次变轨控制, 以及天地

导引控制的切换. 飞船运行第 24 圈, 中继卫星 SSA 

链路同时为两个飞行器提供了测控支持; 两飞行器

相对距离小于 86 km 后, 中继卫星系统同时接收两

飞行器的返向 KSA 数据, 并对飞船建立了前向 KSA

链路.  

本文针对交会对接任务远距离导引, 分析了远

距离导引的主要任务及导引控制策略、测控通信支持

等方面的需求, 进行了远距离导引方案设计, 并给出

了在我国首次空间交会对接任务中的验证情况.  
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