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一种基于导航点的航天器相对运动轨迹生成策略
�

朱彦伟,杨乐平,任仙海
(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙 � 410073)

摘 � 要:针对圆(近圆)轨道航天器相对运动的固定时间状态转移问题, 提出了一种基于导航点的多脉冲

优化轨迹生成策略。从相对运动动力学出发,应用最优控制理论给出了基于连续推力的最优转移轨线,将引

入的导航点限定在最优转移轨线上得到其位置参数; 然后利用导航点位置参数建立了脉冲约束下的基于多

脉冲的优化轨迹生成模型,采用二次规划算法求解,通过改变导航点位置和脉冲间隔优化轨迹。仿真算例验

证了策略的有效性。
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A Trajectory Generation Strategy Based on Way-points for

Spacecraft Relative Motion

ZHU Yan-wei, YANG Le-ping, REN Xian-hai

( College of Aerospace and Material Engineering, National Univ. of Defense Technology, Changsha 410073, China)

Abstract: An optimal trajectory generation strategy based on way-points is presented to solve the fixed-time state transition for

spacecraft relative motion in a circular orbit. According to the dynamics of relative motion, the optimal transfer trajectory with continuous

thrust is investigated by applying optimal control theory. Furthermore, a set of way-points constrained to be along the optimal transfer

trajectory are introduced to parameterize the trajectory with impulsive constraints by mult-i impulse control. By changing the positions of

way-points and the time between two neighboring impulsive burns, the generated trajectory is optimized with quadratic programming

algorithm. The simulations show that the strategy is practical and efficient.
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近年来,空间交会和编队飞行成为航天领域的两大热点问题,而近距离相对运动是实现空间交会和

近距离编队飞行所必需的。作为近距离相对运动的主要研究内容, 轨迹生成引起了越来越多研究人员

的关注。

轨迹生成就是在各种约束条件下确定航天器的最优可行轨迹,使其在给定的时间内到达期望的位

置。文献中出现了很多轨迹生成方法
[ 1]
。其中, 通过引入导航点将轨迹优化问题转化为关于导航点的

参数优化问题的方法成功解决了编队飞行重构中的轨迹生成问题
[ 2- 4]
。本文从这一思想出发,针对圆

(近圆)轨道航天器相对运动的固定时间状态转移问题,通过引入导航点给出了基于多脉冲控制的优化

轨迹生成策略。首先,依据圆(近圆)轨道相对动力学的特性,利用最优控制理论给出了基于连续推力的

最优轨线,并把导航点限定在最优轨线上;然后,考虑到工程实用性, 采用多脉冲控制方法,利用导航点

参数建立轨迹生成模型, 通过对导航点位置和脉冲间隔的优化生成轨迹。

1 � 相对运动动力学

在参考航天器为圆(近圆)轨道的情况下,航天器之间的近距离相对运动通常由Hill方程( C- W方

程)描述。取目标航天器为参考航天器, 建立相对运动坐标系(原点与参考航天器的质心固连并随其沿
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轨道运动, x 轴与参考航天器的位置矢量 r 重合, 由地心指向参考航天器, y 轴在参考航天器的轨道面

内与x 轴垂直,沿运动方向为正, z 轴垂直于轨道平面, 与 x、y 构成右手系) , 忽略各种摄动的影响, 则

Hill方程具有以下形式:

�x - 2��y - 3�
2
x= ax

�y + 2��x = ay

�z+ �2 z= az

( 1)

式中, �为参考航天器的平均角速度, ax、ay、az 为控制加速度。

令 X= x y z �x �y �z T
, u= ax ay a z

T
,则

�X ( t ) = AX ( t ) + Bu( t ) ( 2)

式中,

A=

0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

3�
2

0 0 0 2� 0

0 0 0 - 2� 0 0

0 0 - �
2

0 0 0

, � B=
0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

T

( 3)

令 �= �( t- t 0 ) , s= sin �, c= cos �, 则方程( 2)的状态转移矩阵为:

�( t , t 0 ) = � ( t- t 0 ) = e
A( t - t

0
)

=

4- 3c 0 0 s�� 2( 1- c )�� 0

6( s- �) 1 0 2( c- 1)�� ( 4s- 3�)�� 0

0 0 c 0 0 s��
3�s 0 0 c 2s 0

6�( c- 1) 0 0 - 2s 4c- 3 0

0 0 - �s 0 0 c

=
�rr � rv

�v r � vv
( 4)

记 r= x y z
T
、v= �x �y �z T

, t 0 时刻的位置速度矢量分别为 r 0、v0 ,则 t 时刻(�t = t- t 0 )的

位置速度矢量为

r= �rr ( �t ) r 0+ �rv ( �t ) v0

v= �v r ( �t ) r 0+ �vv (�t ) v0
( 5)

2 � 导航点位置确定

利用最优控制原理确定导航点的位置。设计导航点处在最优轨线上, 最优轨线通过最优控制模型

得到。追踪航天器在给定的时间内从初始状态 r 0、v0 运行到期望状态 rf 、vf , 能耗最优,最优控制模型

如下:

min J =
1
2�

t
f

t
0

u
T
ud�=

1
2�

t
f

t
0

( a
2
x + a

2
y + a

2
z ) d�

s. t. �X ( t ) = AX ( t ) + Bu( t )

( 6)

初始条件 X0= x 0 y 0 z 0 �x 0 �y 0 �z 0
T
,终端约束 Xf = xf yf z f �xf �yf �z f

T
= �。

上述模型属于最小积分平方控制( Minimum Integral Square Control)问题,最优控制解
[ 5]
为:

u
*
( t ) = - B

T
R( t ) Q

- 1
( t ) � - �

^
( t ) ( 7)

式中, R ( t ) 称为状态转移矩阵的伴随矩阵,也叫�制导矩阵�, R ( t ) = �T( tf - t ) ; �
^
( t ) = R

T
( t ) X ( t ) ,

为没有施加控制的状态估计值; Q( t ) =�
t

t
f

R
T
( t ) BB

T
R( t ) dt , Q( tf ) = 0, Q( t ) = Q

T
( t )。

最优性能指标为

J min= -
1
2
( � - �

^

0 )
T
Q

- 1
0 ( � - �

^

0 ) ( 8)

联立式( 2)、( 7) ,由数值积分可以得到最优轨线 x
*
( t )。实际上,最优轨线使得整个轨线上的 �V
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的平方和的平方根RSS 最小,即

RSS = �
n

i = 1
�v

T
i �vi ( 9)

导航点位置可通过 t 0~ tf 之间的任意时刻 tp 表征为x
*
( tp )。

3 � 多脉冲优化轨迹生成模型

由于连续推力控制在工程上难以实现, 所以考虑采用 N 次脉冲机动实现。在初始位置、终端位置

和导航点处施加脉冲,导航点在最优轨线 x
*
( t )上可变,整个机动过程时间固定,称之为固定时间状态

转移。为简化问题描述, 将初始位置和终端位置看作固定导航点,将导航点称为自由导航点, 这样共有

N 个导航点。令 b= N - 1,引入两组时间变量 �tpi、�t i ( i = 1, �, b) , �tpi表示相邻导航点的时间间隔,

用于确定自由导航点的位置, 第 k 个导航点的位置表示如下:

r 1 = r0 , � rk = x
*
( �

k- 1

i= 1

�tpi ) , � k = 2, �, b, � rN = rf ( 10)

�ti 表示第 i 次脉冲与下一次脉冲的时间间隔,每次脉冲的速度增量 �vi 可计算
[ 7]
如下:

若脉冲前后的速度分别为 v
-
i 、v

+
i ,则由式( 5)可得

v
-
i = �vr ( �ti- 1 ) �r i- 1+ �vv (�t i- 1 ) v

+
i- 1 , � i= 2, �, N ( 11)

v
+
i = �

- 1
rv (�t i ) � ri+ 1- � rr ( �ti )�ri , � i = 1, 2, �, b ( 12)

式中,

�
- 1
rv (�ti ) =

�( 3�- 4sin �)
- 8+ 8cos �+ 3�sin �

- 2�( cos �- 1)
- 8+ 8cos �+ 3�sin �

0

2�( cos �- 1)
- 8+ 8cos �+ 3�sin �

- �sin �
- 8+ 8cos �+ 3�sin �

0

0 0
�

sin �

, � �= ��t i ( 13)

记 v
-
1 = v0、v

+
N = vf , 则

�vi= v
+
i - v

-
i , � i= 1, 2, �, N ( 14)

整个机动过程所需的脉冲速度增量为

�V = �
N

i= 1

�vi

很明显, �V 是关于 �t pi、�t i 的函数, 可以对脉冲位置和脉冲间隔进行优化。为了与最优控制中的优化

一致, 选择所有脉冲的 RSS 为优化指标,其目的是使所有脉冲尽可能相等。于是多脉冲轨迹优化问题

可描述如下:

决策变量: Y= �tp 1 � �tp b �t 1 � �t b
T

, 共有 m= 2b 个决策变量。

优化模型:

min
Y � Rm

J = F( Y) = RSS = �
N

i = 1

�v
T
i �vi

s. t � �
b

i= 1

Y( i ) = �t , �
2 b

i= b+ 1

Y( i ) = �t

Y( i ) � 0, � i = 1, �, 2b
�vi � �vmax , � i = 1, �, b + 1

( 16)

式中, �t= tf - t0 , �vmax表示最大脉冲限制。

初值可取为 Y0= �t�b � �t�b
T
,即导航点位置在最优轨线上等时间间隔分布, 脉冲等间隔。

目标函数 F( Y)高度非线性,既有线性等式约束,又有非线性不等式约束,可采用二次规划算法求解。

4 � 仿真算例

假设参考航天器位于 450km 圆轨道; 追踪航天器的脉冲上限约束 �vmax = 1�0m�s; t 0 = 0时, r0 =
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- 500 - 2000 0
T
、v0= - 0�2 - 0�4 0

T
; 任务要求追踪航天器在 tf = 2000s时达到期望的状态

rf = 0 - 200 0
T
、vf = 0 0 0

T
。最优轨线 x

*
( t )对应的 �V= 3�1239m�s。由于二脉冲 ( �v 1 =

1�4882m�s、�v 2= 0�5980m�s)不满足脉冲约束,所以采用多脉冲轨迹优化模型生成轨迹。

不考虑脉冲约束,对不同的脉冲次数,分别计算优化模型的初值,分析 RSS、�V 随脉冲次数N 的变

化关系,如图 1所示。图中曲线表明: N 越大, �V 越大, 而 RSS 越小。由此可见, 最优轨线对应的速度

增量消耗 �V 最大,其最优性体现在 RSS 最小时。

� � �
图 1� RSS、�V 随N 的变化

Fig. 1 � RSS vs. N and �V vs. N
� � � � � � � � � � � �

图2 � 优化的生成轨迹
Fig. 2� Optimal trajectory generation

考虑脉冲约束, 取 N = 4, 利用 Matlab中的� fmincon�函数对式( 16)进行优化, 优化的决策变量值为

Y
*
= 684�37 629�89 685�74 638�56 708�46 652�98 T

,所生成的轨迹如图 2所示。图中� * �表
示自由导航点, 其位置坐标分别为 - 760�1 - 1452�7 0�0 T

、- 447�4 - 446�7 0�0 T
。

初值对应 RSS0= 1�533m�s, �V0= 2�911m�s; 生成轨迹对应 RSS
*
= 1�466m�s, �V *

= 2�633m�s。从上

述数据可以看出,在优化 RSS 的同时,也对 �V 作了一定程度的优化。

仿真算例表明: 对固定时间状态转移,所提出的轨迹生成策略可以有效解决脉冲约束下的多脉冲轨

迹优化生成问题。

5 � 结 论

针对圆(近圆)轨道航天器的相对运动,研究了固定时间状态转移的优化轨迹生成问题。利用最优

控制原理给出了基于连续推力的最优转移轨线。考虑到在工程上难以实现连续推力控制,提出了基于

导航点的多脉冲轨迹生成策略。通过将导航点限定在最优转移轨线上,确定了导航点的位置参数(脉冲

机动位置) ;利用导航点参数对轨迹参数化,以所有脉冲平方和的平方根最小为优化指标,建立了脉冲约

束下的基于多脉冲的优化轨迹生成模型,应用二次规划算法对模型进行了成功求解。仿真算例表明了

算法的有效性。本文所提出的轨迹生成模型考虑了工程实现,为编队飞行和空间交会的近距离相对运

动的轨迹生成提供了一种新的策略。
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