
书书书

第４０卷 第６期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４０Ｎｏ．６
２０１８年１２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｄｅｃ．２０１８

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１８０６００１ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

Ｊ２摄动下卫星编队重构的多脉冲轨迹优化


王有亮１，２，３，郑建华１，２，３，李明涛１，２，３

（１．中国科学院 国家空间科学中心，北京　１００１９０；
２．中国科学院 复杂航天系统电子信息技术重点实验室，北京　１００１９０；３．中国科学院大学，北京　１０００４９）

摘　要：针对考虑Ｊ２摄动的椭圆参考轨道的编队重构问题，以消耗燃料最少为目标函数，基于高斯变分
方程研究编队重构的多脉冲轨迹优化方法。推导考虑Ｊ２摄动和轨道面内外耦合的轨道要素偏差线性动力学
方程，采用遗传算法和序列二次规划结合的混合算法对总的速度增量进行优化。数值仿真表明该混合算法

有效，可以高效地得到可行解。由于考虑了Ｊ２摄动和椭圆参考轨道，该算法对航天任务中的轨迹优化具有一
定的参考意义。
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　　近年来，微纳卫星技术不断取得进步，使得编
队飞行技术得到快速发展，逐步从理论研究走向

工程应用。编队卫星的功能多样、性能优异，可以

通过星间协同实现空间数据的获取、处理、分析，

在空间科学、对地观测等领域具有广阔的应用

前景［１－２］。

卫星在轨运行期间，由于空间任务的切换等

原因，要求卫星改变相对运动构型，这种相对轨道

转移问题称为编队重构［３］，其中构型初始化和分

离部署可以看作是编队重构的一种特殊形式。编

队重构是卫星编队飞行中的关键技术之一。为了

降低重构过程的燃料消耗，国内外很多学者针对

多脉冲燃料最优编队重构问题进行了研究。这些

方法按照状态变量的不同大致分为两类：一类是

以相对位置速度为状态变量，采用状态转移矩阵

（例如Ｈｉｌｌ方程［４］或Ｌａｗｄｅｎ方程）推导多脉冲变
轨的状态转移方程，称为动力学方法［３，５－８］；另一

类是以相对轨道根数为变量，利用高斯变分方程

进行求解，称为运动学方法［９－１３］。基于 Ｈｉｌｌ方
程，罗成等［５］推导了四种典型编队重构的双脉冲

控制算法，孟云鹤等［６］提出了三次迹向脉冲和一

次法向脉冲的编队重构解析控制方法。李保军
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等［７］基于 Ｌａｗｄｅｎ方程的解析解，推导了多脉冲
机动的数学模型，并利用遗传算法求解了该问题。

Ｔｉｌｌｅｒｓｏｎ等［８］基于线性化的动力学方程采用凸优

化方法求解了编队重构问题。高斯变分方程

（ＧａｕｓｓＶａｒｉａｔｉｏｎＥｑｕａｔｉｏｎ，ＧＶＥ）是描述轨道根数
和控制加速度之间关系的微分方程，近年来，基于

高斯变分方程的控制方法，包括解析法和数值法

两种，因其便利性得到了广泛的应用。Ｖａｄａｌｉ
等［９］针对圆参考轨道采用无奇异轨道根数推导

了两脉冲燃料最优的解析解。Ｓｃｈａｕｂ等［１０］采用

平均轨道根数推导了 Ｊ２摄动下构型建立的解析
反馈控制策略，得到了近似燃料最优解。针对近

圆轨道的编队重构问题，基于相对偏心率和倾角

矢量描述的高斯变分方程，胡敏等［１１］设计了三次

迹向和一次法向脉冲的控制方法，贺东雷等［１２］和

Ｗａｎｇ等［１３］证明了该方法最优性，Ｙｉｎ和 Ｈａｎ［１４］

则推导了Ｊ２摄动下该方法的最优解。
解析法简单可行，但是该方法一方面将平面

内和平面外解耦进行分析无法严格保证燃料最优

性，另一方面该方法主要针对忽略摄动力的近圆

轨道。因此，数值法被广泛应用在轨迹优化中。

针对考虑摄动和有约束的近圆轨道航天器交会问

题，Ｌｕｏ等［１５］提出首先采用解析的Ｊ２摄动方程通
过遗传算法求解全局最优化问题，然后以该解为

初始解采用序列二次规划（ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＱｕａｄｒａｔｉｃ
Ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）算法和Ｃｏｗｅｌｌ积分模型进行局
部优化得到燃料最优解，Ｚｈａｎｇ等推导了 Ｊ２摄动
下的近圆偏差线性动力学方程，然后分别采用基

于ＳＱＰ的分支定界算法［１６］与遗传算法［１７］进行优

化求得近似解，最后通过打靶迭代算法求得高精

度解。针对平面绕飞椭圆构型初始化问题，雷博

持和李明涛等基于高斯变分方程建立了多脉冲构

型初始化模型，并分别采用遗传算法［１８］和微分修

正算法［１９］进行了求解。

为了克服近圆轨道的局限性并考虑转移过程

中的多圈问题，本文针对Ｊ２摄动下椭圆参考轨道
下的编队重构问题，基于高斯变分方程和广义逆

理论，推导了脉冲作用点固定的多冲量最优变轨

的线性化方程，然后通过遗传算法得到平均轨道

根数模型下的最优脉冲编队重构的可行解，最后

以该解为初值采用 ＳＱＰ算法求解了积分模型下
的编队重构问题。

１　理论基础

１．１　常用坐标系定义

在编队飞行控制中，常采用当地垂直水平

（ＬｏｃａｌＶｅｒｔｉｃａｌＬｏｃａｌＨｏｒｉｚｏｎｔａｌ，ＬＶＬＨ）坐标系描
述星间的相对运动。如图１所示，Ｒｅｆ为主星，Ｓａｔ
为从星。

建立以主星质心为原点 Ｏ的 ＬＶＬＨ空间直
角坐标系：ＯＸ轴为径向，沿地心与主星质心连线
方向远离地心；ＯＺ轴指向轨道面法向；ＯＹ轴由右
手定则确定，称为迹向，与径向、法向构成右手正

交直角坐标系。特殊地，当主星为圆轨道时，ＯＹ
在轨道面内与主星速度方向一致。该坐标系也被

称作ＲＳＷ（其中Ｒ轴表示径向，Ｓ轴表示迹向，Ｗ
轴表示法向）坐标系，常用于描述轨道摄动。

图１　ＬＶＬＨ坐标系示意图
Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＬＶＬＨｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

１．２　编队重构原理

编队重构是指根据空间任务的变化，通过一

系列轨道机动控制，改变从星相对主星的轨道根

数，从而改变相对轨道根数差，形成新的编队构

型，其本质是轨道机动问题。

假设摄动力或控制力矢量 ｕ＝［ｕθ，ｕｒ，ｕｈ］
Ｔ，

ｕθ、ｕｒ和ｕｈ分别表示控制力沿迹向、径向和法向
的分量，则ｕ对轨道根数［ａ，ｅ，ｉ，Ω，ω，Ｍ］的影响
可用高斯变分方程［１，２０－２１］来描述：

ｄａ
ｄｔ＝
２ａ２
ｈ ｕｒｅｓｉｎｆ＋ｕθ

ｐ( )ｒ
ｄｅ
ｄｔ＝

１
ｈ｛ｕｒｐｓｉｎｆ＋ｕθ［（ｐ＋ｒ）ｃｏｓｆ＋ｒｅ］｝

ｄｉ
ｄｔ＝ｕｈ

ｒｃｏｓθ
ｈ

ｄΩ
ｄｔ＝ｕｈ

ｒｓｉｎθ
ｈｓｉｎｉ

ｄω
ｄｔ＝

１
ｈｅ［－ｕｒｐｃｏｓｆ＋ｕθ（ｐ＋ｒ）ｓｉｎｆ］－ｃｏｓｉ

ｄΩ
ｄｔ

ｄＭ
ｄｔ＝ｎ＋

η
ｈｅ［ｕｒ（ｐｃｏｓｆ－２ｒｅ）－ｕθ（ｐ＋ｒ）ｓｉｎｆ



















 ］

（１）
式中：ａ，ｅ，ｉ，Ω，ω，Ｍ分别表示轨道半长轴、偏心

·２·
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率、轨道倾角、升交点赤经、近地点幅角、平近点

角；ｆ表示真近点角，ｐ＝ａ（１－ｅ２）表示轨道的半通

径，ｎ＝ μ／ａ槡
３表示轨道角速度，ｒ＝ｐ／（１＋ｅｃｏｓｆ）

表示卫星到地心的距离大小，ｈ＝ μ槡 ｐ表示轨道角
动量矢量的大小，θ＝ω＋ｆ表示纬度幅角，η＝

１－ｅ槡
２，μ＝３９８６００．４４１８ｋｍ３／ｓ２为地球中心引

力常数。

高斯变分方程描述了存在摄动或控制力时轨

道根数的导数随时间的变化，提供了一个求解脉

冲变轨的简单模型。令σ＝［ａ，ｅ，ｉ，Ω，ω，Ｍ］Ｔ，则
式（１）可用矩阵的形式表示：

ｄσ
ｄｔ＝Ａ（σ）＋Ｂ（σ）ｕ （２）

其中：

Ａ＝［０ ０ ０ ０ ０ ｎ］Ｔ

Ｂ＝

２ａ２ｐ／（ｈｒ） ２ａ２ｅｓｉｎｆ／ｈ ０
［（ｐ＋ｒ）ｃｏｓｆ＋ｒｅ］／ｈ ｐｓｉｎｆ／ｈ ０

０ ０ ｒｃｏｓθ／ｈ
０ ０ ｒｓｉｎθ／（ｈｓｉｎｉ）

（ｐ＋ｒ）ｓｉｎｆ／（ｈｅ） －ｐｃｏｓｆ／（ｈｅ） －ｒｃｏｓｉｓｉｎθ／（ｈｓｉｎｉ）
－η（ｐ＋ｒ）ｓｉｎｆ／（ｈｅ） η（ｐｃｏｓｆ－２ｒｅ）／（ｈｅ）

















０

　　假设脉冲推力可以等效为作用时间Δｔ→０时

的有限推力，即
ｄσ
ｄｔ＝

Δσ
Δｔ
，再将脉冲速度 Δｖ＝ｕΔｔ

代入式（２），方程左右两端乘以Δｔ，可得脉冲推力
下的高斯摄动方程为：

ΔσＧ＝Ｂ（σ）Δｖ （３）
由高斯变分方程可知，轨道根数的改变量和

脉冲速度呈线性关系。通过施加法向脉冲机动，

可以改变轨道倾角和升交点赤经，完成轨道平面

外的编队重构，但是轨道平面内的编队重构比较

复杂，一方面需要在保持轨道半长轴不变的前提

下，改变相对偏心率、相对近地点幅角和相对平近

点角，另一方面需要消除由于升交点赤经改变引

起的近地点幅角变化。

对于近地轨道卫星，非球形引力摄动中影响

最主要的是 Ｊ２摄动。此时，常常忽略长短周期
项，仅考虑长期项，采用平均轨道根数来描述 Ｊ２
摄动下卫星轨道长期演化趋势。其中，长期漂移

项可由线性微分方程式（４）求得［１］。

ｄ珔ａ
ｄｔ＝０

ｄ珋ｅ
ｄｔ＝０

ｄ珋ｉ
ｄｔ＝０

ｄ珚Ω
ｄｔ＝ｎΩ＝－Ｃｒｃｏｓ

珋ｉ

ｄ珚ω
ｄｔ＝ｎω＝

Ｃｒ
２（５ｃｏｓ

２珋ｉ－１）

ｄ珚Ｍ
ｄｔ＝珔ｎ＋ｎＭ＝珔ｎ＋

Ｃｒ
２ １－珋ｅ槡

２（３ｃｏｓ２珋ｉ－１



















 ）

（４）

其中：

Ｃｒ＝
３Ｊ２Ｒ

２
ｅ珔ｎ

２珋ｐ２
＝
３Ｊ２Ｒ

２
ｅ

２（１－珋ｅ２）２
μ
珔ａ槡７

珋ｐ＝珔ａ（１－珋ｅ２）为轨道平均半通径，珔ａ为轨道平均半

长轴，珋ｅ为平均偏心率；珔ｎ＝ μ／珔ａ槡
３为轨道平均角

速度；Ｒｅ＝６３７８１３７ｋｍ为地球平均半径；Ｊ２＝
１０８２６３×１０－３为地球二阶带状谐系数；珚σ＝［珔ａ，
珋ｅ，珋ｉ，珚Ω，珚ω，珚Ｍ］为平均轨道根数，珋ｉ为平均轨道倾角，
珚Ω为平均升交点赤经，珚ω为平均近地点幅角，珚Ｍ为
平均平近点角。

当只考虑长期项，忽略长周期项和短周期项，

即假设σ＝珚σ时，Ｊ２摄动的长期项用矩阵形式可
表示为：

ΔσＬ＝Ｄ（σ）Δｔ （５）
其中：Ｄ＝［０ ０ ０ ｎΩ ｎω ｎ＋ｎＭ］Ｔ。

由Ｊ２摄动的长期漂移公式可知，Ｊ２摄动下轨
道的半长轴、偏心率和倾角不存在长期漂移，轨道

的升交点赤经、近地点幅角、平近点角存在长期

项。因此，如果能够充分利用 Ｊ２摄动下轨道的长
期进动效应，则可以有效降低编队重构过程中所

需的燃料消耗。

２　脉冲作用点固定的编队重构策略

根据式（３）和式（５），对于 Ｎ脉冲轨道机
动有：

　
σｋ，０＝σｋ－１＋Ｄ（σｋ－１）Δｔｋ
σｋ＝σｋ，０＋Ｂ（σｋ，０）Δｖ{

ｋ

　ｋ＝１，２，…，Ｎ（６）

其中：σｋ，０表示第ｋ次轨道机动前的轨道根数，σｋ
表示第ｋ次轨道机动后的轨道根数。

所以，对于Ｎ脉冲有：

σＮ ＝σ０＋∑
Ｎ

ｋ＝１
Ｄ（σｋ－１）Δｔｋ＋∑

Ｎ

ｋ＝１
Ｂ（σｋ，０）Δｖｋ

（７）
其中：Δｔｋ＝ｔｋ－ｔｋ－１＝（ｕｋ－ｕｋ－１＋２πΔＮｋ）／ｎＪ２表

·３·
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示相邻两个脉冲作用点的时间间隔，ｕ＝ω＋Ｍ表
示纬度平角，ｎＪ２＝ｎ＋ｎω＋ｎＭ表示Ｊ２摄动长期影
响下纬度平角的平均进动角速度。

由式（７）可得，当确定脉冲作用点的纬度平
角ｕｋ、相邻两次脉冲之间的转移圈数 ΔＮｋ和每次
脉冲的速度增量 Δｖｋ时，即可确定每次脉冲作用

点的时间ｔｋ和轨道根数σｋ，０与σｋ。
将Ｄ（σ）关于σ进行一阶线性化近似，可得：
Ｄ（σｋ＋１）＝Ｄ（σｋ）＋ｄＤ（σｋ）Δσｋ （８）

其中：

ｄＤ＝
０３×３ ０３×３
Ｍ３×３ ０[ ]

３×３

Ｍ３×３＝

７Ｃｒ
２ａｃｏｓｉ －

４ｅＣｒｃｏｓｉ
１－ｅ２

Ｃｒｓｉｎｉ

－
７Ｃｒ
２ａ２－

５
２ｓｉｎ

２( )ｉ ４ｅＣｒ
１－ｅ２

２－５２ｓｉｎ
２( )ｉ －５Ｃｒｓｉｎｉｃｏｓｉ

－３ｎ２ａ－
７Ｃｒη
２ａ １－３２ｓｉｎ

２( )ｉ ３ｅＣｒ
η
１－３２ｓｉｎ

２( )ｉ －３Ｃｒηｓｉｎｉｃｏｓ

















ｉ

　　将式（８）代入式（７），可得：

σＮ ＝σ０＋Ｄ（σ０）ｔＮ ＋∑
Ｎ

ｋ＝１
Ｐ（σｋ－１）Ｂ（σｋ，０）Δｖｋ

Ｐ（σｋ－１）＝Ｉ３＋ｄＤ（σｋ－１）（ｔＮ －ｔｋ
{

）

（９）
同时，由于主星不进行轨道机动，因此有：

σＲＮ ＝σＲ０＋Ｄ（σＲ０）ｔＮ （１０）
其中：σＲＮ表示ｔＮ时刻主星的轨道根数；σＲ０表示
初始时刻主星的轨道根数。

式（９）和式（１０）相减可得：

　

ΔσＮ ＝Δσ０＋［Ｄ（σ０）－Ｄ（σＲ０）］ｔＮ ＋

　　　∑
Ｎ

ｋ＝１
Ｐ（σｋ－１）Ｂ（σｋ，０）Δｖｋ

Ｐ（σｋ－１）＝Ｉ３＋ｄＤ（σｋ－１）（ｔＮ －ｔｋ










）

（１１）

用矩阵的形式表达，可得：

ＦΔＸ＝ΔＹ （１２）
其中：

Ｆ＝［Ｆ１ Ｆ２ … ＦＮ］
Ｆｋ＝Ｐ（σｋ－１）Ｂ（σｋ，０）

ΔＸ＝［（Δｖ１）
Ｔ，（Δｖ２）

Ｔ，…，（ΔｖＮ）
Ｔ］Ｔ

ΔＹ＝ΔσＮ－Δσ０－［Ｄ（σ０）－Ｄ（σＲ０）］ｔＮ
当σｋ，０与 σｋ确定以后，Ｆ为常值矩阵，由

式（１２）可知，ΔＹ和 ΔＸ呈线性关系。由式（１２）
和广义逆理论可知，当 Ｎ＝２时，满足 ｒａｎｋ（Ｆ）＝
ｒａｎｋ（ＦΔＹ）＝６，如果Ｆ－１存在，方程组存在唯一
解ΔＸ＝Ｆ－１ΔＹ，否则只能求解最小二乘解ΔＸ＝
ＦＴ（ＦＦＴ）－１ΔＹ；当Ｎ＞２时，如果满足ｒａｎｋ（Ｆ）＝
ｒａｎｋ（ＦΔＹ）＝６，方程组有多解，其通解形式为：

ΔＸ＝Ｆ＋ΔＹ＋（Ｉ－Ｆ＋Ｆ）ξ （１３）
其中：Ｆ＋是Ｆ的广义逆矩阵，即若 Ｆ的满秩分解
为Ｆ＝ＧＨ，则 Ｆ＋ ＝ＨＴ（ＨＨＴ）－１（ＧＴＧ）－１ＧＴ；ξ
为３Ｎ×１的任意向量。

此时，取最小范数解

ΔＸ＝Ｆ＋ΔＹ （１４）
求得施加 Ｎ脉冲所需的速度增量。需要注意的
是，最小范数解和最省燃料解之间存在一定的差

异，若要求得最省燃料的最优解，可以最小范数解

为初始解，对通解形式中的ξ进行寻优［２２］。

另外，当Ｎ脉冲的速度增量 Δｖｋ确定，根据
式（６），每次机动时刻的 σｋ，０与 σｋ也就确定了。
因此，采用迭代算法可以在保证精度的前提下快

速求解脉冲作用点固定的 Ｎ脉冲编队重构所需
的速度增量。

３　脉冲作用点不固定的编队重构策略

当Ｎ＞２时，脉冲作用点不固定的多脉冲编
队重构问题是一个典型的混合整数非线性规划

（ＭｉｘｅｄＩｎｔｅｇｅｒＮｏｎＬｉｎｅａｒＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＭＩＮＬＰ）
问题。ＭＩＮＬＰ问题一般难以通过解析法求解，为
了保证全局最优性，通常采用遗传算法、粒子群算

法、模拟退火算法等智能优化算法求解。其问题

描述为：给定初始时刻和终端时刻及这两个时刻

的飞行状态，求Ｎ次脉冲施加时刻及对应的速度
增量，使得卫星在终端时刻到达终端状态且消耗

的燃料最少：

ｍｉｎ Ｊ＝∑
Ｎ

ｋ＝１
Δｖｋ

ｓ．ｔ． ＦΔＸ＝Δ
{

Ｙ
（１５）

其中，优化变量包括 Ｎ脉冲作用点的纬度平角
ｕｋ∈［０，２π］及相邻脉冲之间的转移圈数 ΔＮｋ，总
共２Ｎ个变量，要求ΔＮｋ为非负的整数。

此外，由于Ｊ２平均化模型和Ｃｏｗｅｌｌ积分模型
之间有误差，因此首先采用全局收敛性较好的遗

传算法获得一个较优的解，然后以该解为初值，采

用 ＳＱＰ算法和考虑 Ｊ２摄动的多圈 Ｌａｍｂｅｒｔ算
法［２３］求解数值积分高精度模型下的最终解。

·４·
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对于最优轨道转移编队重构，尽管所需脉冲

的最大数目Ｎｍａｘ预先未知，但肯定不会超过６个
（轨道要素的数量），通常２～４个脉冲对大部分
轨道机动是足够的［１］。

４　仿真验证

以某对地观测任务为例，根据任务要求可以

确定初始时刻的主星轨道根数和期望构型。根据

编队构型设计方法和 Ｊ２构型稳定条件
［２４－２５］，得

到期望构型对应的相对轨道根数，结果如表１所
示，其中，任务目标是 Ｎｍａｘ＝１４个轨道周期（约
１ｄ）之内通过编队重构从半径为２ｋｍ的空间圆
（ＧｅｎｅｒａｌＣｉｒｃｕｌａｒＯｒｂｉｔ，ＧＣＯ）构型转变为半径为
８ｋｍ平面投影圆（ＰｒｏｊｅｃｔｅｄＣｉｒｃｕｌａｒＯｒｂｉｔ，ＰＣＯ）。

表１　主星轨道根数与相对轨道根数
Ｔａｂ．１　ＣｈｉｅｆＯｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｓａｎｄｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅ

ｏｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ

轨道根数 主星
初始相对

轨道根数

期望相对

轨道根数

ａ／ｋｍ ７３７８．１３７ ４．０９４０Ｅ－４ －１．６３８９Ｅ－４

ｅ ０．０６７８ －１．３８８８Ｅ－４ ５．５５９７Ｅ－４

ｉ／（°） ６３．４３４９ －１．０８３１Ｅ－３ ４．３３６１Ｅ－３

Ω／（°） １１２ １．５４０９Ｅ－２ ７．１２２８Ｅ－２

ω／（°） ０ －１．６１３４Ｅ－２ －６．３５７２Ｅ－２

Ｍ／（°） ０ ９．２４２８Ｅ－３ ３．１７１８Ｅ－２

下面针对第２、第３节得到的多脉冲编队重
构轨迹优化方法进行仿真验证，解算出多脉冲施

加时刻和对应的速度增量，并绘制相对运动轨迹。

以３脉冲编队重构为例，对脉冲作用点的
纬度幅角和转移圈数进行优化，利用本文所提

算法求解该问题，所得结果如图 ２～４和表 ２
所示。

由图２可以看出，通过遗传算法对脉冲作用点
优化后，平根数模型下３脉冲编队重构经过２０代后
收敛，所需要的速度增量大小约为８２２０ｍ／ｓ。

表２给出了以图２遗传算法得到的解为初值、
经过ＳＱＰ优化后的最终解。由此可知，积分模型
下３脉冲所需要的速度增量大小为８２２０ｍ／ｓ。采
用最终结果进行仿真分析，结果如图３所示，其中
图３（ａ）是相对轨迹的三维示意图，图３（ｂ）是相
对轨迹ＸＹ和ＹＺ平面的投影图。

图４给出了径向、迹向和法向三个方向的相
对位置随时间的变化，由图可知，相较于径向和法

图２　３脉冲遗传算法优化结果
Ｆｉｇ．２　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｒｅｅｉｍｐｕｌｓｅｓ

ｕｓｉｎｇｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

（ａ）三维相对轨迹示意图
（ａ）Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｂ）相对轨迹平面投影图
（ｂ）Ｐｌａｎａｒｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图３　３脉冲编队重构示意图
Ｆｉｇ．３　Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ

ｔｈｒｅｅｉｍｐｕｌｓｅｓｍａｎｅｕｖｅｒ

向的相对距离变化，迹向的相对距离变化幅度较

大，这主要是脉冲机动引起的平均相对半长轴不

一致引起的迹向漂移。此外，图３和图４仿真结

·５·
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果表明，该算法可以实现 Ｊ２摄动下的编队重构，
而且能够稳定保持。

图４　星间的相对位置变化
Ｆｉｇ．４　Ｅｖｏｌｖｅｍｅｎｔｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

针对不同最大转移圈数的３脉冲轨迹优化各
做了一次仿真，图５给出了随着最大转移圈数的
变化，３脉冲变轨所需速度增量的变化。结果表
明，转移时间的增加可以降低总的速度增量消耗，

但不显著。

针对不同的脉冲数目，均做了１０次试验，表３
列举了不同脉冲数目和轨道类型对应的统计结

果。由表３可知，所提混合算法以１００％概率获
得了该问题的可行解，解的最优性有一定的保证。

通过二体模型求得的脉冲解采用 Ｊ２模型进行仿
真，终端位置偏差较大，而基于轨道要素偏差动力

学方程、采用遗传算法求出来的脉冲解终端位置

误差相对较小。因此，以基于轨道要素偏差动力

学方程得到的脉冲解为初始解，采用 ＳＱＰ和
Ｌａｍｂｅｒｔ算法进行优化，可以在保证精度的前提下
实现快速收敛。

图５　总的速度增量随最大转移圈数的变化
Ｆｉｇ．５　Ｔｏｔａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｏｖｅｒ

ｍａｘｉｍｕｍｔｒａｎｓｆｅｒｐｅｒｉｏｄ

表４和表５分别给出了一组２脉冲和４脉冲
优化的可行解。由表２、表４和表５可知，３脉冲
相比于２脉冲，可以降低燃料消耗，但不显著，４
脉冲和３脉冲燃料消耗基本相等。对于该仿真算
例所示的编队重构，主要的消耗燃料是法向机动

调整轨道倾角和升交点赤经，２脉冲和３脉冲的
法向机动的燃料差别不大，４脉冲解的４个脉冲
速度增量大小相差较小，即对发动机性能的要求

相对较低。

表２　３脉冲优化求解结果
Ｔａｂ．２　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｒｅｅｉｍｐｕｌｓｅｓ

次序ｋ 时刻ｔｋ／ｓ 脉冲作用点ｕｋ／（°） 转移圈数ΔＮｋ 速度增量Δｖｋ／（ｍ／ｓ） 总速度增量／（ｍ／ｓ）

１ １６７１８．３５６ ２７４．１５５ ２ ［－１．３７２，０．１０６，２．４８４］

２ ８２７２３．３１９ ２３８．８６４ １０ ［－０．８８１，－１．１２７，１．４７８］

３ ９５６１４．３０２ ２８５．６４９ ２ ［－１．５７６，０．７１９，－２．８３６］

８．２２０

表３　Ｊ２摄动下多脉冲最优编队重构的结果统计
Ｔａｂ．３　ＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌｍｕｌｔｉｐｌｅｉｍｐｕｌｓｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒＪ２ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

脉冲数目
所需速度增量大小Δｖ／（ｍ／ｓ）

最小 最大 平均值 均方差
收敛概率／％

２ ８．２３９２２ ８．２４０５７ ８．２３９５６ ０．０００４０ １００

３ ８．２１３６４ ８．２２４８７ ８．２２１５３ ０．００３４５ １００

４ ８．１６１５３ ８．２１９３０ ８．２０８０５ ０．０１８４６ １００
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表４　２脉冲优化求解结果
Ｔａｂ．４　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｔｗｏｉｍｐｕｌｓｅｓ

次序ｋ 时刻ｔｋ／ｓ 脉冲作用点ｕｋ／（°） 转移圈数ΔＮｋ 速度增量Δｖｋ／（ｍ／ｓ） 总速度增量／（ｍ／ｓ）

１ ８９３７６．７６５ ２７４．７８７ １４ ［－４．１２３，０．２６３，－６．１８０］

２ ５１９９．３１１ ２２３．９６４ ０ ［－０．２９１，０．５８９，－０．４６６］
８．２４０

表５　４脉冲优化求解结果
Ｔａｂ．５　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｆｏｕｒｉｍｐｕｌｓｅｓ

次序ｋ 时刻ｔｋ／ｓ 脉冲作用点ｕｋ／（°） 转移圈数ΔＮｋ 速度增量Δｖｋ／（ｍ／ｓ） 总速度增量／（ｍ／ｓ）

１ １６５９２．７８６ ２５９．００４ ２ ［－０．１４１，－０．９７１，－１．７８０］

２ ４１０５４．０９９ ２７３．６０６ ４ ［０．３４９，－１．０３４，－１．８８６］

３ ７６６２９．５５２ ２３０．３３９ ５ ［－１．０５３，－０．６９５，－１．２０７］

４ ８９５９３．９１５ ２８０．０４５ ２ ［０．５４７，－１．０４９，－１．９０５］

８．２１９

　　由于轨道倾角对构型的稳定性有较大影响，
本文在构型保持不变的前提下给出了倾角为１０°
时编队重构所需的速度增量大小，结果如表６所
示。由表６可知，当倾角为１０°时，脉冲数目的增
加降低了燃料消耗，但不显著；相比倾角为

６３４３４９°时，转移时间的增加可以较大程度地降
低燃料消耗，主要原因是，对于临界倾角轨道，构

型相对比较稳定［１］，而由式（４）可知近地点幅角
的进动速率为０，升交点赤经的进动速率也较低。

表６　１０°轨道倾角的多脉冲优化求解结果
Ｔａｂ．６　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｉｍｐｕｌｓｅｓｗｉｔｈ

ｔｈｅｏｒｂｉｔａｌｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｏｆ１０°

脉冲数目
最大转移圈数

Ｎｍａｘ

所需速度增量

大小Δｖ／（ｍ／ｓ）

２ １４ ８．７８６

３ １４ ８．７５１

４ １４ ８．７４３

３ ０ ８．９１３

３ ６ ８．８３２

５　结论

针对椭圆参考轨道下考虑 Ｊ２摄动的卫星编

队重构问题，推导了多脉冲编队重构的轨道要素

偏差动力学方程，并采用遗传算法求解了该问题

的全局优化解，最后以该解为初值通过 ＳＱＰ和考
虑Ｊ２摄动的多圈Ｌａｍｂｅｒｔ算法求得最终解。仿真
结果表明：

１）该算法对于求解 Ｊ２摄动下长时间的编队
重构是有效的，即结合轨道要素偏差动力学方程

的迭代算法和遗传算法的全局优化算法，可以为

求解高精度的可行解提供较好的初值，加快收敛

速度。

２）对于空间三维立体编队重构，３脉冲比２
脉冲燃料消耗低，４脉冲和３脉冲燃料消耗基本
相等；法向机动消耗占主要的燃料，转移时间的增

加可以减少燃料消耗，但减少的显著程度和轨道

倾角有较大关系。

该方法不仅可以应用于编队重构，还可进一

步应用于航天器交会、轨道转移等问题的

研究。［２６］
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