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摘　要：轨道机动规划是交会对接、月球探测等复杂航天任务设计的重要环节，但不同任务对轨道机动
的变轨位置、机动量、瞄准量的配置需求不同，给机动规划通用建模与求解带来巨大挑战。针对该问题，提出

了基于轨道段的通用轨道机动规划建模方法，将不同场景轨道机动需求抽象建模为轨道段、停止条件组件与

约束条件组件，形成了积木式航天器飞行任务描述模型，将轨道机动需求转换为统一的非线性规划问题，采

用微分修正、序列二次规划、智能优化三种方法求解。进一步开发了软件工具，作为自主航天任务工具箱

（ａｅｒｏｓｐａｃｅｔｏｏｌｋｉｔ，ＡＴＫ）的核心轨道模块。仿真结果表明，该方法可实现高精度轨道等不同模型与应用场景
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下的通用化轨道机动规划建模与求解。
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　　随着航天技术发展，空间有特定载荷的可操
控航天器不断增多。为了完成特定任务或延长卫

星的使用寿命，需要对空间目标进行在轨服务与

维护，如在轨组装建造、编队重构、抵近侦察、辅助

变轨、燃料加注、碎片清除等［１］。在轨服务与维

护是抢占航天领域制高点的一项核心技术，各航

天强国相继开展过多项太空试验计划对该技术进

行验证与改进［２－５］。在这些任务中，航天器通过

轨道机动来改变或转移轨道，交会逼近或者对接

捕获另一个航天器是前提。此外，轨道机动还可

用来维持轨道，规避航天器面临的潜在碎片碰撞

风险［６］。可见，实际航天任务对轨道机动的应用
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需求广泛［７－９］。然而，轨道调整、转移、交会等不

同任务场景对轨道机动的变轨位置、方式、机动

量、瞄准量等参数需求不同，传统方法往往需要针

对特定问题开发专门工具，导致工具多，继承性和

通用性差。因此，亟须发展能适应不同应用场景

的通用轨道机动建模与求解方法。

轨道机动规划是已知航天器初始状态及需要

到达的终端状态，求解将航天器由初始位置转移

到终端位置所需机动量的多点边值问题，实质是

常微分方程作用下非线性规划或最优控制问题的

建模与求解。该问题是航天动力学经典基础理论

问题［１０］，长期以来学者们针对多种特定问题开展

了研究，例如近地交会规划问题［１１－１３］、地月空间

规划问题［１４］、行星际轨道规划问题［１５－１６］等。实

际任务中面临的多应用场景、多航天器、多飞行阶

段、摄动影响无解析解等特征，需要轨道机动规划

的设计／约束变量灵活可调、变轨位置灵活可配、
模型参数灵活可定制，使通用轨道机动规划通用

化建模与程序架构设计难、复杂计算流程灵活配

置实现难、非线性方程／规划模型稳定收敛求解
难。目前仅有小部分成熟软件具备通用的轨道机

动规划功能。

伴随着“阿波罗”计划、国际空间站、“好奇

号”火星探测、“罗塞塔”彗星探测等一系列工程

任务的实施，国外的航天任务设计工业软件率先

起步并不断成长，从针对特定任务、功能单一的专

用软件逐渐发展为适用多种任务、功能多样的通

用软件［１７］，如ＮＡＳＡ戈达德航天中心的开源软件
ＧＭＡＴ［１８］（ｇｅｎｅｒａｌｍｉｓｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｔｏｏｌ）、ＮＡＳＡ喷
气推进实验室的内部软件 ＭＯＮＴＥ［１９］（ｍｉｓｓｉｏｎ
ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｔｏｏｌ ｋｉｔ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ）、ＮＡＳＡ约翰逊航天中心的内部软件
Ｃｏｐｅｒｎｉｃｕｓ［２０］以及美国ＡＧＩ公司的商业软件体系
工具箱（ｓｙｓｔｅｍｓｔｏｏｌｋｉｔ，ＳＴＫ）［２１－２２］等。其中，
ＳＴＫＡｓｔｒｏｇａｔｏｒ模块最具行业影响力，该模块用于
１９９８年美国休斯公司“亚洲三号”卫星借助月球
引力重新入轨的抢救任务、“和平号”空间站离轨

任务等重大轨道规划问题，得到航天工程领域认

可，也奠定了ＳＴＫ核心轨道设计能力［２２］。ＧＭＡＴ
由ＮＡＳＡ戈达德航天中心２００２年开始设计，可以
通过脚本或界面配置任务资源与任务序列，支持

近地、地月以及星际等飞行任务的分析与设

计［１８］。Ｃｏｐｅｒｎｉｃｕｓ软件最初由得克萨斯大学开
发，支持多轨道段的拼接、继承与约束配置，能灵

活设计多航天器飞行任务［２０］。可见，国外软件中

ＳＴＫ、ＧＭＡＴ、Ｃｏｐｅｒｎｉｃｕｓ已具备较为通用化的轨道

机动规划功能。

随着我国载人航天、在轨服务、探月工程和深

空探测等重大航天工程的开展，国内也出现了具

备一定通用性的软件［２３］，如航天慧海公司研发的

ＶＶＰＳＴＫ卫星仿真分析软件［２４］、中科星图推出的

洞察者空间信息分析平台［２５］以及航天器系统仿

真软件ＳｐａｃｅＳｉｍ［２６］等。这些软件采用不同的技
术路线，针对多样的航天任务需求实现了一定的

通用性，但在功能、性能和交互性方面与国外软件

还存在较大差距。特别地，还未见这些软件具备

通用化轨道机动规划相关功能。近年来，国防科

技大学研发推出了对标 ＳＴＫ软件的自主航天任
务工具箱（ａｅｒｏｓｐａｃｅｔｏｏｌｋｉｔ，ＡＴＫ）［２７］，并于２０２４
年１１月在第六届中国载人航天学术大会上正式
发布了３．０版本。该软件“机动规划”模块对标
ＳＴＫＡｓｔｒｏｇａｔｏｒ，是国内公开报道的首个较为全面
实现通用轨道机动规划的软件。

作者团队在文献［２８］中介绍了 ＡＴＫ软件机
动规划模块的本体元模型设计思想与软件实现方

法。本文在此基础上进一步介绍 ＡＴＫ软件机动
规划模块的设计方法，包括轨道段模型、停止条件

模型、约束条件与目标函数模型、规划求解模型，

以及微分修正、摄动 Ｌａｍｂｅｒｔ算法等求解器的方
法原理，通过仿真算例验证本文方法的求解精度、

效率与收敛性。

１　轨道机动规划问题描述

轨道机动是指航天器在控制系统的作用下，

从已有的自由飞行轨道出发，最终到达另一条自

由飞行轨道的操作过程，是航天器完成任务的前

提条件。

１．１　轨道机动分类

航天器轨道维持、半长轴／偏心率／倾角等轨
道改变、近地轨道（ｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ，ＬＥＯ）到地球同
步轨道（ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ，ＧＥＯ）的轨道
转移等不同场景所需要的轨道机动类型不同，为

了对不同轨道机动规划问题进行通用化抽象建

模，首先从不同角度对轨道机动进行分类。

１．１．１　按变轨前后轨道几何关系分类
如图１所示，轨道机动按变轨前后轨道几何

关系可分为轨道改变、轨道调整与轨道转移。

轨道改变：变轨前后轨道存在交点或切点。

一般为单次轨道机动，例如改变轨道半长轴、偏心

率、倾角等轨道根数，碰撞规避机动［２９］等。

轨道调整：初始轨道与目标轨道差别不大，轨

道机动量为小量，可以采用小偏差条件下的线性

·１１·
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（ａ）轨道改变
（ａ）Ｏｒｂｉｔｃｈａｎｇｅ

（ｂ）轨道调整
（ｂ）Ｏｒｂｉｔａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

（ｃ）轨道转移
（ｃ）Ｏｒｂｉｔｔｒａｎｓｆｅｒ

图１　按轨道几何关系分类示意
Ｆｉｇ．１　Ｔａｘｏｎｏｍｙｂａｓｅｄｏｎｏｒｂｉｔａｌｇｅｏｍｅｔｒｙ

化模型简化任务分析设计，例如轨道捕获、轨道维

持、中途修正等［９］。

轨道转移：变轨前后轨道不存在交点或切点。

一般为两次以上机动，例如 ＬＥＯ到 ＧＥＯ的轨道
转移机动［３０］、霍曼变轨机动［９］、轨道交会机

动［３１］等。

１．１．２　按瞄准参数分类
轨道机动按瞄准参数可分为轨道飞越／拦截、

轨道转移与轨道交会。

轨道飞越／拦截：仅瞄准终端位置矢量，包含
３个分量，将产生３个等式约束。

轨道转移：从一个初始轨道转移到另一个终

端轨道，对到达终端轨道时刻的相位不做限制，即

仅瞄准半长轴、偏心率、倾角、升交点赤经、近地点

辐角５个参数，不瞄准到真近点角。例如从 ＬＥＯ
到ＧＥＯ的轨道转移，在轨服务平台部署等。当
６个轨道根数都需要瞄准时，属轨道交会问题。

轨道交会：同时瞄准终端位置矢量与速度矢

量，将产生６个等式约束。
１．１．３　按推力类型分类

轨道机动按推力类型可分为脉冲推力机动、

有限推力机动与小推力机动。

脉冲推力机动：推力变化函数近似为脉冲函

数，其作用时间趋近于０；作用前后位置不变，速
度瞬间获得沿推力方向的改变量，如式（１）所示。
脉冲推力模型是理想模型，适用于发动机开机时

间远远小于轨道周期的情况，基于脉冲推力模型

可获得机动规划问题的解析解，可为实际的有限

推力提供初值。

ｒ＋＝ｒ－＝ｒ
ｖ＋＝ｖ－＋Δ{ ｖ

（１）

其中，ｒ－和ｒ＋分别为机动前后的位置，ｖ－和ｖ＋分
别为机动前后的速度，Δｖ为速度增量。

有限推力机动：通过发动机开机一定时长来

获得机动冲量，从而改变轨道。该模型发动机作

用时间较长，无法使用脉冲推力近似，多用来描述

使用化学推进剂的发动机，每次作用时间小于一

个轨道周期［９］。该模型一般需要求解发动机开

机时刻、开机时长、推力方向等参数，可先规划脉

冲推力下的变轨方案，然后根据推力等价关系求

出有限推力下的飞行程序。

小推力机动：是有限推力的一种特殊情况。

多用来描述推力极小的电推进或光压推进，其轨

道机动时间远大于一个轨道周期，轨道要素的变

化也非常缓慢。小推力形式下的轨道机动优化是

典型的最优控制问题，与脉冲推力、有限推力求解

方式较为不同，求解方法主要分为直接法、间接法

两类［３２］。

１．２　通用化建模与求解分析

实际任务中轨道机动需求丰富，可能是单个

轨道根数改变、轨道高度维持、碰撞风险规避，也

可能是从一个轨道到另一个轨道的一般转移；可

能是瞄准终端一个或部分轨道根数，也可能是瞄

准６个轨道根数；可能采用脉冲推力变轨，也可能
采用有限推力或小推力变轨。变轨的位置也有灵

活可选的需求，例如，一般在近地点改变远地点高

·２１·
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度、远地点进行轨道圆化、升交点改变倾角、轨道

面交点修正轨道面偏差［３３］。

因此，发展不同轨道机动规划问题的通用计

算工具，需要该工具实现对不同机动问题的通用

化建模描述与求解，包括设计变量灵活可选、变轨

位置灵活可选、约束条件与目标函数灵活可选等。

通过这些参数的可配可选，可以将不同机动规划

问题转化为脱离物理背景的非线性规划问题，形

成如式（２）所示的非线性规划模型：
ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］

Ｔ

ｓ．ｔ．
ｇｉ（ｘ）≤０　ｉ＝１，２，…，Ｉ

ｈｊ（ｘ）＝０　ｊ＝１，２，…，{ Ｊ

ｍｉｎ
ｘ
ｆ（ｘ










）

（２）

其中：ｎ为设计变量ｘ的维数；ｘ可以是轨道参数、
机动时间、不同坐标系下的机动冲量等；Ｉ为不等
式约束ｇｉ（ｘ）的个数；Ｊ为等式约束 ｈｊ（ｘ）的个
数；ｇｉ（ｘ）、ｈｊ（ｘ）由具体轨道机动规划问题的瞄准
条件决定；ｆ（ｘ）为规划目标函数，例如可以是变轨
的总速度增量或燃料最小。当目标函数 ｆ（ｘ）缺
省时，机动规划问题转化为仅满足约束条件的非

线性方程组求解问题。

通用建模转化后的非线性约束规划模型

式（２）可采用序列二次规划［３４］、智能优化［３５］等普

适的优化算法求解。然而，当存在拦截、交会等终

端等式约束时，若缺乏航天动力学领域知识的介

入和引导，该规划模型很难获得可行解，或者对设

计变量的初值极为敏感，从而对规划模型求解器

的鲁棒性、全局收敛能力具有较高要求［３６］。

综上，实际航天任务对轨道机动的需求丰

富、类型多、通用化需求紧迫，需要对不同轨道

机动问题从设计变量、变轨位置、约束条件等方

面进行抽象形成通用描述模型，将其转化为普

适的数学规划问题，进一步采用通用的数学类

优化器求解。

２　通用轨道机动规划软件架构设计

ＡＴＫ卫星对象的轨道机动规划工具对标
ＳＴＫＡｓｔｒｏｇａｔｏｒ实现了通用化轨道机动规划建模
与求解。主要通过卫星飞行过程通用化建模、轨

道预报停止条件建模、规划目标与约束条件建模

实现，其中停止条件模型、约束条件模型均与坐标

系、中心天体动态关联，可支持多样化的任务场

景。在软件实现上，ＡＴＫ机动规划工具充分利用
了面向对象的多态机制，可以在不改动现有软件

的条件下快速拓展新功能［２８］。

２．１　飞行过程轨道段模型

卫星在太空中飞行，从一个初始状态出发，若

没有发动机推力作用，将沿着当前轨道自由飞行

（轨道预报）；若施加轨道机动，将瞬间改变部分

轨道参数，或通过某个转移轨道最终进入目标轨

道。因此，可将该飞行过程通过抽象化轨道段进

行建模和描述。例如，可以抽象初始段、预报段、

机动段来描述卫星在发动机推力作用下的飞行过

程，机动段与预报段的任意组合搭配，可形成飞行

任务控制序列（ｍｉｓｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｅｑｕｅｎｃｅ，ＭＣＳ），描
述卫星在发动机推力作用下经多个转移轨道飞向

目标轨道的过程。

为了适应第１节所述不同任务、不同机动类
型的通用化建模，ＡＴＫ软件３０版本机动规划工
具已抽象设计了１１个轨道段，如表１所示。

表１　轨道段设计
Ｔａｂ．１　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｏｒｂｉｔａｌｓｅｇｍｅｎｔ

名称 用途

初始段

定义整个飞行任务控制序列的初始状态，

包括历元、坐标系统、轨道根数、航天器参

数等

预报段

模拟航天器沿着当前状态自由飞行，可设

置不同力模型，飞行时长、终端时刻等不同

停止条件

机动段

对航天器机动模式建模，包括脉冲推力、连

续推力（含有限推力与小推力），发动机参

数等

更新段

用来更新航天器干重、面积、大气阻力系

数、太阳光压系数、推进剂质量等航天器属

性参数

瞄准

序列段

对多个轨道段进行组合，在该段内的基本

轨道段可选择设计变量、可定义约束条件

和目标函数，可定义非线性规划求解器，是

式（２）模型的程序描述

序列段
用来对多个任务序列进行组合，实现累加

多次机动的总速度增量等功能

逆向

序列段

与序列段类似，只是该组合体内的轨道段都

反向执行，如预报段进行逆向轨道外推

停止段 使任务控制序列运行到此停止

保持段
对着陆或交会操作等任务进行模拟，使航

天器相对指定目标保持在一个固定状态

返回段 使任务控制序列返回上一层级

兰勃特

瞄准段

实现将航天器从当前状态通过首位两次脉

冲机动转移到配置的目标状态，主要用于

求解轨道交会问题

·３１·
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　　如图２所示，通过初始段、３个预报段、２个机
动段的积木式组合，形成飞行任务控制序列，可描

述航天器从初始轨道通过机动转移到目标轨道的

飞行过程。其中，初始段是一个点，脉冲推力模式

下的机动段也是一个点，预报段会进行航天器的

轨道外推，形成轨迹线。

图２　基于轨道段的飞行过程描述示意
Ｆｉｇ．２　Ｓｐａｃｅｆｌｉｇｈｔｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｕｓｉｎｇｏｒｂｉｔａｌｓｅｇｍｅｎｔｓ

２．２　轨道预报停止条件模型

如图２所示，在航天器飞行任务控制序列中，
一般在机动段前添加预报段，用来控制航天器变

轨的时间或位置。实际任务中，根据不同需求，航

天器经常需要在一些特殊点实施变轨，例如在近

地点改变远地点高度、升交点改变倾角、轨道面交

点修正轨道面偏差等［３６］，为了满足这种灵活通用

的变轨点需求，ＡＴＫ机动规划工具在预报段设计
了１９种停止条件，如表２所示。

特别地，表２中除“时长”与“时刻”外，其他
停止条件都可配置经过该点的圈次，例如，可设置

Ｎ次经过远地点后停止。这些停止条件主要通过
位置速度等轨道参数分量为０等进行捕获，需要
迭代求解。

２．３　轨道瞄准约束条件与目标函数模型

航天器实施轨道机动往往是将当前部分或

全部轨道参数调整到期望值，从而改变或转移

轨道。这些瞄准参数往往根据任务需求而不

同，例如，轨道高度维持通常瞄准半长轴，轨道

圆化需要在远地点抬高近地点高度或近地点降

低远地点高度，轨道交会需要同时瞄准位置速

度６个参数。
为了实现对不同瞄准参数的灵活可选，ＡＴＫ

机动规划工具总结梳理了常用参数，建模成可以

加载到２．１节任意轨道段上的１１类６０种“约束
配置”组件，如表３所示。

表３中的约束组件，每一项还具有坐标系等
配置参数，从而形成非常丰富的约束配置方案。

例如，直角坐标参数可定义在中心天体惯性系，也

表２　停止条件设计

Ｔａｂ．２　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｓｔｏｐｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

名称 用途

时长 预报给定时长，如３６００ｓ

时刻
预报到给定时刻，如２０２４－０１－０１Ｔ
１２：００：００

轨道高度
预报到给定轨道高度，航天器轨道高度

到达该值时停止

地心距离 预报到给定地心距离值

地理经度
预报到给定地理经度，航天器地理经度

达到该值时停止

地理纬度 预报到给定地理纬度

远地点 预报到轨道远地点

近地点 预报到轨道近地点

轨道升交点 预报到轨道升交点

轨道降交点 预报到轨道降交点

ＸＹ平面 预报到所选坐标系ＸＹ平面

ＸＺ平面 预报到所选坐标系ＸＺ平面

ＹＺ平面 预报到所选坐标系ＹＺ平面

真近点角 预报到给定真近点角

平近点角 预报到给定平近点角

纬度辐角 预报到给定纬度辐角

北纬最高点
预报到轨道北纬最高点，即纬度辐角为

９０°处

南纬最低点
预报到轨道南纬最低点，即纬度辐角为

２７０°处

特定约束

预报到指定约束值，该约束值通过 ２３
节定义的组件进行计算，可极大拓展轨

道预报停止条件的种类

可定义在参考航天器当地轨道坐标系，轨道根数

可定义为瞬时参数，也可定义为平均参数。另外，

还可根据用户对轨道机动瞄准量的需求增加约束

组件。该模块通过广泛调研总结用户需求，形成

丰富的组件选项，从而达到尽可能通用的目标。

这些约束组件中，当某个组件不是要求瞄准

某个具体值，或者约束到一定范围，而是要求最小

化或最大化时，则可将该约束定义为目标函数，具

体在瞄准序列段里选择实现。

２．４　通用轨道机动规划模型

不同类型轨道机动规划问题经飞行过程轨道

段模型、轨道预报停止条件模型、轨道瞄准约束条

件与目标函数模型描述后，经表１中的瞄准序列
段总结，可建模为式（２）所述的通用化非线性规
划模型，从而采用任何优化算法即可求解。

·４１·
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表３　约束条件设计
Ｔａｂ．３　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

类别 约束选项

直角坐标

参数

８种：位置Ｘ、位置Ｙ、位置 Ｚ、速度 Ｖｘ、速度

Ｖｙ、速度Ｖｚ、位置大小、速度大小

经典轨道

根数

１４种：半长轴、偏心率、轨道倾角、升交点赤
经、近地点辐角、真近点角、平近点角、偏近

点角、纬度辐角、近地点地心距、远地点地

心距、近地点高度、远地点高度、轨道周期

春分点轨道

根数

６种：根数 ｈ、根数 ｋ、根数 ｐ、根数 ｑ、真经
度、平经度

球坐标

根数

６种：球心距离、赤经、赤纬、速度大小、飞行
路径角、速度方向角

机动参数 １种：总速度增量

太阳光照

参数

２种：相对参考航天器的光照角、轨道阳
光角

编队飞行

参数

１０种：相对平半长轴、相对平偏心率、相对
平轨道倾角、相对平升交点赤经、相对平近

地点辐角、相对平真近点角、相对平平近点

角、相对平纬度辐角、相对平轨道周期、相

对平轨道角速度

多天体

运动参数
２种：相对赤经、相对赤纬

轨道段

相对参数

５种：时刻差、位置矢量大小差、速度矢量大
小差、位置差与速度差之和、约束组件差

ＧＥＯ轨道
参数

２种：经度漂移率、平经度

地理坐标

参数
４种：纬度、经度、高程、升交点经度

因此，瞄准序列段是通用轨道机动规划建模

与求解的重要一环。实现该模型包括设计变量定

义、约束与目标函数定义、求解器定义三方面内

容。本节以经典的霍曼变轨为例，描述通用轨道

机动规划建模与求解在ＡＴＫ软件上的具体实现。
霍曼变轨是二体轨道模型下两个共面圆轨道

之间的最优轨道转移方式［９］，霍曼变轨的两次脉

冲机动量可解析求解。然而，当考虑摄动影响后，

需要进行迭代求摄动解。ＡＴＫ机动规划工具可
在没有二体解为初值的情况下，直接求解摄动条

件下的霍曼转移轨道机动方案，霍曼变轨ＭＣＳ轨
道段顺序如图３所示。

图３为该霍曼变轨问题添加初始段用于配置
初始状态，然后添加预报段用于航天器从初始状

图３　霍曼变轨轨道段示意
Ｆｉｇ．３　ＯｒｂｉｔａｌｓｅｇｍｅｎｔｓｆｏｒＨｏｈｍａｎｎｍａｎｅｕｖｅｒ

态出发在初始轨道上滑行一段时间，其后添加机

动段用于配置第一次脉冲机动，瞄准远地点高度

（目标轨道高度），其后再添加预报段用于描述航

天器进入霍曼转移椭圆轨道的自由飞行，到达远

地点后，再次添加机动段配置第二次脉冲机动，对

转移轨道进行圆化，从而进入瞄准的终端轨道。

分别为每次机动添加一个瞄准序列段，用于规划

求解需要的脉冲机动冲量。下面以第一次脉冲机

动冲量为例进行机动规划建模论述。

２．４．１　设计变量定义
如图３所示，对挂载到瞄准序列段下的子级

轨道段，某些配置参数可定义为设计变量进行优

化或迭代求解，如“机动１”脉冲机动冲量在 ＶＮＣ
（ｖｅｌｏｃｉｔｙｎｏｒｍａｌｃｏｎｏｒｍａｌ）坐标系（Ｘ方向沿航天
器速度矢量，Ｙ方向沿轨道面法向，Ｚ方向构成右
手坐标系）下的 Ｘ方向分量，通过在该变量后面
圆圈打钩即定义为设计变量。

同理，预报段的时长、时刻、真近点角、纬度辐

角，初始段的轨道６根数、历元时刻，更新段的大
气阻力系数、太阳光压系数等，当作为瞄准序列段

的子级段时，其配置参数均可选择定义为设计

变量。

２．４．２　约束条件定义
如图３所示，对挂载到瞄准序列段下的子级

轨道段，选中该段后再点击“约束配置”按钮，可

任意选择定义表３中所列的约束条件。对图 ３
中霍曼变轨第一次机动，所选择约束条件为远

地点地心距，加载后表明该瞄准序列段将瞄准

用户在求解器中设置的远地点地心距值，该约

束的实际到达值通过“机动１”机动段的结束状
态进行计算，期望瞄准值在求解器中进行设置，

用户还可以视情况设置为约束或目标函数，具

体参见２４４节。
２．４．３　求解器定义

ＡＴＫ软件机动规划工具在瞄准序列段可添
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加微分修正、序列二次规划、智能优化三种求解

器。微分修正求解器仅用于求解约束满足问题，

不能设置目标函数进行优化计算；序列二次规划

既可求解约束满足问题，也可求解目标函数最优

化问题；智能优化求解器仅能求解目标函数最优

化问题；具体将在第３节论述。
２．４．４　机动规划模型

双击打开所定义求解器的属性配置页面，例

如本节案例瞄准序列段１的微分修正求解器，如
图４所示。图４中控制变量即为用户在２４１节
定义的设计变量，用户可在此再次勾选确认，约束

即为用户在２４２节定义的约束条件，需在此再
次勾选确认。可见，求解器的该页面即为式（２）
优化模型的具体实现。若选用序列二次规划或智

能优化求解器，还可将约束设置为目标函数进行

优化求解。如图４所示，配置好控制变量迭代步
长与约束的瞄准期望值等参数后，即可完成迭代

求解。求解获得的霍曼转移轨道如图５所示。

图４　霍曼变轨微分修正求解配置
Ｆｉｇ．４　ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｆｏｒＨｏｈｍａｎｎｍａｎｅｕｖｅｒ

图５　霍曼变轨飞行过程
Ｆｉｇ．５　ＦｌｉｇｈｔｐｒｏｃｅｓｓｏｆＨｏｈｍａｎｎｍａｎｅｕｖｅｒ

综上，ＡＴＫ软件机动规划工具通过通用化轨
道段建模，轨道段与设计变量、约束条件组件的灵

活化配置，预报段与停止条件组件的灵活化配置，

结合瞄准序列段的求解器，实现了任意轨道机动

规划问题的通用化建模与求解，模型框架如图６
所示。

图６　通用轨道机动规划架构
Ｆｉｇ．６　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｇｅｎｅｒａｌｏｒｂｉｔａｌｍａｎｅｕｖｅｒｐｌａｎｎｉｎｇ

３　轨道机动规划通用求解器

轨道机动规划问题经第２节模型描述后，可
转化为式（２）所示通用的非线性规划模型，从而
可调用通用的优化算法求解，例如序列二次规

划［３４］、智能优化［３５］等。这些算法用于求解目标

函数最优化问题，其理论和使用方式已较为成熟，

本文不再赘述。

特别地，当用户的机动问题没有定义目标函

数，仅需瞄准某些轨道参数时，式（２）非线性规划
问题退化为非线性方程组求解，ＡＴＫ采用微分修
正算法求解。进一步地，当瞄准的约束为终端位

置（轨道拦截）或终端位置速度（轨道交会）时，可

结合轨道动力学知识发展摄动 Ｌａｍｂｅｒｔ算法求
解，从而无须采用微分修正求解非线性方程。本

节重点介绍这两种求解器算法。

３．１　微分修正求解器算法

微分修正（ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ，ＤＣ）是求解
机动规划问题最常用的求解器之一，用于求解

所有约束条件均为瞄准某固定值的情况。此

时，由于所有约束均为等式约束，这类机动规划

问题的本质为求解一个非线性方程组。将所有

的设计变量记为 ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］
Ｔ，约束变

量ｙ＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙｎ］
Ｔ为关于 ｘ的函数，记为

ｙ＝ｙ（ｘ） （３）
若约束变量的期望值为ｙ，则待求解的非线性方
程组为

ｆ（ｘ）＝ｙ（ｘ）－ｙ ＝０ （４）
ＡＴＫ机动规划中的微分修正求解器采用一

阶近似的方法迭代求解上述方程。在第ｋ次迭代
中，对方程（４）在ｘｋ附近进行泰勒展开，并忽略二
阶及以上小量，可得
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ｆ（ｘｋ＋１）≈ｆ（ｘｋ）＋Ｊｋ（ｘｋ＋１－ｘｋ） （５）
其中，ｘｋ对应的Ｊａｃｏｂｉ矩阵为

Ｊｋ＝
ｆ
ｘｘ＝ｘｋ

（６）

为了在下一步迭代中得到方程（４）的根，希望
ｆ（ｘｋ＋１）＝０，因此令

ｆ（ｘｋ）＋Ｊｋ（ｘｋ＋１－ｘｋ）＝０ （７）
则下一次迭代中的设计变量为

ｘｋ＋１＝ｘｋ－Ｊ
－１
ｋ ｆ（ｘｋ） （８）

经过多次迭代后，当约束变量 ｙｋ和期望值 ｙ之
间的误差小于给定的容许误差时，即认为得到了

该机动规划问题的解。

一般情况下，设计变量 ｘ和约束变量 ｙ之间
的函数关系 ｙ（ｘ）非常复杂，很难解析计算
Ｊａｃｏｂｉ矩阵 Ｊｋ。因此，一般通过有限差分的方式
近似计算 Ｊｋ，常用的方式包括前向差分和中心
差分。

在实际求解过程中，特别是设计变量 ｘ和约
束变量 ｙ的维数较大时，在每一步迭代中通过有
限差分计算 Ｊａｃｏｂｉ矩阵 Ｊｋ是非常费时的。为了
节省计算时间，通常采用 Ｂｒｏｙｄｅｎ方法对 Ｊａｃｏｂｉ
矩阵进行更新［３７］，即

Ｊｋ＝Ｊｋ－１＋（Δｆｋ－Ｊｋ－１Δｘｋ）
ΔｘＴｋ
ΔｘＴｋΔｘｋ

（９）

其中

Δｆｋ＝ｆｋ－ｆｋ－１
Δｘｋ＝ｘｋ－ｘｋ{

－１

（１０）

在实际情况中，设计变量 ｘ和约束变量 ｙ的
维数不一定相同，此时Ｊａｃｏｂｉ矩阵不是方阵，无法
对其进行求逆。为此，更通用的做法是对 Ｊａｃｏｂｉ
矩阵Ｊｋ进行奇异值分解，进而求解方程（７）的最
小二乘解。

３．２　摄动Ｌａｍｂｅｒｔ求解器算法

Ｌａｍｂｅｒｔ算法用于求解给定始末端点中心矢
径及飞行时间的轨道两点边值问题，是轨道动力

学的经典问题［８］。

如图７所示，给定机动航天器初始位置和速
度ｒ０、ｖ０，目标航天器终端位置和速度 ｒ

ｔａｒ
２、ｖ

ｔａｒ
２（可

根据其 ｔ０时刻的位置和速度预报到 ｔ２时刻获
得），为实现轨道交会，需求解合适的变轨时刻及

冲量ｔ１、Δｖ１、Δｖ２使得机动航天器在 ｔ２时刻的位
置和速度等于目标航天器位置和速度ｒｔａｒ２、ｖ

ｔａｒ
２。假

设被控航天器不在初始时刻实施机动，则在初始

轨道的滑行时间为 Δｔ１＝ｔ１－ｔ０，在转移轨道的飞
行时间为 Δｔ２＝ｔ２－ｔ１，从初始时刻到交会时刻的
总飞行时间为Δｔ＝ｔ２－ｔ０。

图７　摄动Ｌａｍｂｅｒｔ求解器算法示意
Ｆｉｇ．７　ＩｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＬａｍｂｅｒｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ

根据轨道动力学知识，给定图７中的两个端
点位置ｒ１、ｒ

ｔａｒ
２ 及飞行时间 Δｔ２，可由 Ｌａｍｂｅｒｔ算法

求解转移轨道速度，即

［ｖ＋（ｔ１），ｖ
－（ｔ２）］＝Ｌａｍｂｅｒｔ（ｒ１，ｒ

ｔａｒ
２，Δｔ２）

［Δｖ１，Δｖ２］＝Ｌａｍｂｅｒｔ（ｒ１，ｖ１，ｒ
ｔａｒ
２，ｖ

ｔａｒ
２，Δｔ２）

（１１）
可见，对任意给定的机动时刻ｔ１，由轨道预报

获得ｒ１、ｖ１，再采用式（１１），可求解出能自动满足
终端交会约束（ｒ２＝ｒ

ｔａｒ
２，ｖ２＝ｖ

ｔａｒ
２）所需的轨道机动

冲量Δｖ１、Δｖ２，从而不但化解了等式约束，还使得
设计变量由原来的 ７维降低为仅优化变轨时刻
ｔ１，若第一次变轨时间 ｔ１再根据２２节的轨道预
报停止条件确定，则该轨道交会约束可直接由

Ｌａｍｂｅｒｔ算法求解。
然而，Ｌａｍｂｅｒｔ算法仅在二体情况下可解析求

解，当考虑摄动影响后，需要通过迭代方式求摄动

解，ＡＴＫ软件采用同伦迭代构造摄动 Ｌａｍｂｅｒｔ求
解器［３８］。当转移飞行时间长存在多圈解时，摄动

Ｌａｍｂｅｒｔ求解器面临多圈遍历效率低、部分圈次难
以获得摄动解（即迭代稳定性不好）等问题，将影

响工业级软件的使用体验，是值得深入探讨的研

究问题。

ＡＴＫ软件的摄动Ｌａｍｂｅｒｔ求解器通过表１中
的兰勃特瞄准段实现，从而可以灵活配置到 ＭＣＳ
中求解更为复杂的多脉冲机动规划问题，用于化

解交会约束，降低轨道交会类机动规划问题求解

的难度。

４　仿真验证及结果分析

本节选取四种典型的轨道机动规划场景：同步

转移轨道（ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ，ＧＴＯ）、交会
接近、地月自由返回、地月Ｌ２点Ｈａｌｏ轨道维持对
本文所提方法进行验证。ＧＴＯ倾斜轨道转移主要
用于ＧＥＯ卫星入轨任务，轨道交会接近可用于在
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轨服务、近距离观测等任务，地月自由返回轨道主

要用于载人月球探测载人飞船飞行任务。

４．１　ＧＴＯ机动规划

ＧＴＯ机动规划通过三次脉冲将卫星从倾斜
近地停泊轨道转移到地球静止轨道。采用轨道段

模型对该任务进行建模，可得该任务 ＭＣＳ如图８
所示。

图８　ＧＴＯ任务控制序列
Ｆｉｇ．８　ＧＴＯｍｉｓｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｅｑｕｅｎｃｅ

瞄准序列段１的优化变量为机动段１的脉冲
机动Ｘ分量，其初值为０ｍ／ｓ；约束为机动段１的
远地点半径，其期望值为 ＧＥＯ轨道半径４２１６×
１０７ｍ。微分修正后得到控制变量最终值为
２４５６６２ｍ／ｓ，满足远地点半径约束。瞄准序列
段２的优化变量为机动段２的脉冲机动 Ｘ分量，
其初值为０ｍ／ｓ；约束为机动段２的偏心率，其期
望值为 ０。微分修正后得到控制变量最终值为
１４８１３７ｍ／ｓ，满足偏心率约束。

瞄准序列段３用于求解机动段３的脉冲机动
大小，改变航天器轨道倾角与偏心率，进入地球静

止轨道，优化变量与瞄准约束分别如表４、表５所
示。求解获得的ＧＴＯ飞行轨迹如图９所示。

表４　ＧＴＯ瞄准序列段３控制变量
Ｔａｂ．４　ＧＴＯｔａｒｇｅｔｓｅｑｕｅｎｃｅ３ｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 所属段
初始值／
（ｍ／ｓ）

ＤＣ迭代
值／（ｍ／ｓ）

脉冲机动

Ｘ分量
机动段３ ０ －３６１．２６

脉冲机动

Ｙ分量
机动段３ ０ －１４４４．１２

表５　ＧＴＯ瞄准序列段３约束
Ｔａｂ．５　ＧＴＯｔａｒｇｅｔｓｅｑｕｅｎｃｅ３ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 所属段 期望值 到达值

倾角 机动段３ ０° ０°

偏心率 机动段３ ０ ０

图９　ＧＴＯ三维可视化
Ｆｉｇ．９　３ＤｇｒａｐｈｏｆＧＴＯ

４．２　交会接近机动规划

交会接近任务中，追踪航天器通过施加单次脉

冲，机动到目标航天器前方停泊点，然后再次施加

脉冲，使追踪航天器沿速度反方向接近目标航天

器。采用轨道段模型对该任务进行建模，可得该任

务ＭＣＳ如图１０所示，初始轨道参数如表６所示。

图１０　轨道交会接近任务控制序列
Ｆｉｇ．１０　Ｏｒｂｉｔａｌｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄａｐｐｒｏａｃｈ

ｍｉｓｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｅｑｕｅｎｃｅ

表６　轨道交会接近初始轨道参数
Ｔａｂ．６　Ｏｒｂｉｔａｌｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄａｐｐｒｏａｃｈｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 参数

初始历元ＵＴＣ ２０２２－０２－０１Ｔ００：００：００．０００

追踪器初始根数
ａ＝６８７８１３８．２６ｍ，ｅ＝０，ｉ＝９８．５°，
Ω＝９０°，ω＝０°，ｆ＝３３０°

目标器初始根数
ａ＝６８７８１３６．５３ｍ，ｅ＝０，ｉ＝９８．５°，
Ω＝９０°，ω＝０°，ｆ＝０°
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　　该工况ＭＣＳ中的兰勃特瞄准段用于求解轨
道交会等式约束，计算结果如表７所示。经过计
算，如果不使用兰勃特瞄准段，该问题求解将依赖

于给定的初值，难以稳定收敛。

表７　兰勃特瞄准段求解结果
Ｔａｂ．７　Ｌａｍｂｅｒｔｓｅｇｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

名称 所属段 计算结果／（ｍ／ｓ）

脉冲机动Ｘ分量 兰勃特瞄准段 　－５．７４

脉冲机动Ｙ分量 兰勃特瞄准段 －６８．００

脉冲机动Ｚ分量 兰勃特瞄准段 －４２．０３

该工况ＭＣＳ中的瞄准序列段包含一个脉冲
机动段，使追踪航天器在目标航天器上方１００ｍ
对其进行飞越，优化变量与瞄准约束分别如表８、
表９所示。求解获得的该交会接近飞行轨迹如
图１１所示。

表８　轨道交会接近控制变量
Ｔａｂ．８　Ｏｒｂｉｔａｌｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄａｐｐｒｏａｃｈｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 所属段
初始值／
（ｍ／ｓ）

ＤＣ迭代
值／（ｍ／ｓ）

脉冲机动Ｘ分量 机动段 ０ ２９．３１

脉冲机动Ｙ分量 机动段 ０ １．４３

脉冲机动Ｚ分量 机动段 ０ －７３．８８

表９　轨道交会接近约束
Ｔａｂ．９　Ｏｒｂｉｔａｌｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄａｐｐｒｏａｃｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 所属段 期望值 到达值

相对平偏心率 机动段 ０ １×１０－６

相对平倾角 机动段 ０° （７×１０－１０）°

相对平半长轴 机动段 １００ｍ １００．２３ｍ

图１１　轨道交会接近三维可视化
Ｆｉｇ．１１　３Ｄｇｒａｐｈｏｆｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄａｐｐｒｏａｃｈ

４．３　地月自由返回机动规划

地月自由返回机动规划轨道段模型如图１２
所示，初始参数如表１０所示。

图１２　地月自由返回任务控制序列
Ｆｉｇ．１２　ＥａｒｔｈＭｏｏｎｆｒｅｅｒｅｔｕｒｎｍｉｓｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｅｑｕｅｎｃｅ

表１０　地月自由返回初始轨道参数
Ｔａｂ．１０　ＥａｒｔｈＭｏｏｎｆｒｅｅｒｅｔｕｒｎｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 参数

初始历元ＵＴＣ ２０２８－０６－２４Ｔ１６：２５：５９

初始根数
ａ＝６５４８１５１．０６ｍ，ｅ＝０，ｉ＝２１°，
Ω＝１４９．３３°，ω＝１９９．４５°，ｆ＝０°

图１２中瞄准序列段规划初始段的轨道历元、
升交点赤经以及机动段的脉冲机动 Ｘ分量，使自
由返回轨道在近月点与近地点满足相关约束，优

化变量与瞄准约束如表１１、表１２所示。求解获
得的飞行轨迹如图１３所示。

表１１　地月自由返回控制变量
Ｔａｂ．１１　ＥａｒｔｈＭｏｏｎｆｒｅｅｒｅｔｕｒｎｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 所属段 初始值 ＤＣ迭代值

轨道历元 初始段
２０２８－０６－２４Ｔ
１６：２５：５９

２０２８－０６－２４Ｔ
１７：１７：１５

升交点赤经 初始段 １４９．３３° １４９．４０°

脉冲机动

Ｘ分量
机动段 ３１６０ｍ／ｓ ３１６３．２３ｍ／ｓ

表１２　地月自由返回约束
Ｔａｂ．１２　ＥａｒｔｈＭｏｏｎｆｒｅｅｒｅｔｕｒｎｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 所属段 期望值 到达值

近月点高度 预报段１ １００００ｍ １０００００ｍ

轨道倾角 预报段２ ４３° ４３°

近地点高度 预报段２ ５００００ｍ ５００００ｍ

４．４　地月Ｌ２点Ｈａｌｏ轨道维持

地月Ｌ２点Ｈａｌｏ轨道维持轨道段模型如图１４
所示，初始参数来自 ＧＭＡＴ软件内置案例［１８］，如

表１３所示。

·９１·
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图１３　地月自由返回飞行过程三维可视化
Ｆｉｇ．１３　３ＤｇｒａｐｈｏｆＥａｒｔｈＭｏｏｎｆｒｅｅｒｅｔｕｒｎ

图１４　地月Ｌ２点Ｈａｌｏ轨道维持任务控制序列
Ｆｉｇ．１４　ＥａｒｔｈＭｏｏｎＬ２Ｈａｌｏｏｒｂｉｔｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｓｅｑｕｅｎｃｅ

表１３　地月Ｌ２点Ｈａｌｏ轨道初始参数
Ｔａｂ．１３　ＥａｒｔｈＭｏｏｎＬ２Ｈａｌｏｏｒｂｉｔｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

名称 参数

初始历元ＵＴＣ ２０１０－０１－２３Ｔ００：００：０２

地心Ｊ２０００系

位置和速度

ｘ＝４０６３２６２２６．６１３１９１ｍ

ｙ＝１７７４５８３８７．６１５９７８２ｍ

ｚ＝１４５８３８５８０．７９００４４１ｍ

ｖｘ＝－５１７．２７４６７３８２２８７５１ｍ／ｓ

ｖｙ＝７７４．６５０３６６５６０８９３１ｍ／ｓ

ｖｚ＝３３１．４１６６０２６５３９８５７ｍ／ｓ

图１４中序列段控制任务重复运行４次，瞄准
序列段规划求解机动段沿速度方向的机动量，使

卫星在Ｌ２平动点附近维持周期运动，其优化变量
为机动段沿卫星速度方向的机动大小，约束为预

报段终端状态在 Ｌ２系下的速度 Ｘ分量。４次轨
道维持的求解结果如表 １４所示，飞行轨迹如
图１５所示。

表１４　地月Ｌ２点Ｈａｌｏ轨道维持求解结果
Ｔａｂ．１４　ＥａｒｔｈＭｏｏｎＬ２Ｈａｌｏｏｒｂｉｔｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｒｅｓｕｌｔ

序号 机动段机动量／（ｍ／ｓ） Ｌ２系速度Ｘ分量／（ｍ／ｓ）

１ －０．２５０３ ０

２ １．６４３１ ０

３ ８．０５４８ ０

４ ６．４４３７ ０

图１５　地月Ｌ２点Ｈａｌｏ轨道三维可视化
Ｆｉｇ．１５　３ＤｇｒａｐｈｏｆＥａｒｔｈＭｏｏｎＬ２Ｈａｌｏｏｒｂｉｔ

５　结论

本文针对不同航天任务对轨道机动类型的多

样化需求，提出了基于轨道段的通用轨道机动规

划建模与求解方法。通过轨道段、停止条件、约束

条件的架构和配置组件设计，实现了不同机动规

划问题的通用化建模；进一步论述了微分修正、摄

动兰勃特等求解器的基本原理。本文方法已作为

总体架构与算法模型在团队研发的航天任务设计

自主工业软件 ＡＴＫ中实现，是 ＡＴＫ软件的核心
轨道模块。经同步轨道转移、轨道接近、远距离调

相交会、地月自由返回等案例测试表明，本文方法

具有较好的求解精度、效率与收敛性。
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ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍａｎｎｅｄ
ｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２３，４４（９）：
１２９１－１３０４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　秦理民，杨洪伟，李爽．长期拟周期近直线晕轨道高效设
计方法［Ｊ］．宇航学报，２０２４，４５（１）：４３－５１．
ＱＩＮＬＭ，ＹＡＮＧＨＷ，ＬＩＳ．Ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｌｏｎｇｔｅｒｍｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃｎｅａｒｒｅｃｔｉｌｉｎｅａｒｈａｌｏｏｒｂｉｔｓ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２４，４５（１）：４３－５１．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　张楠，宝音贺西，崔海英．多目标探测混合整数轨迹优化
方法研究进展［Ｊ］．飞控与探测，２０２５，８（１）：１－１５．
ＺＨＡＮＧＮ，ＢＡＯＹＩＮＨＸ，ＣＵＩＨＹ．Ｔｈｅｐｒｏｇｒｅｓｓｏｆｍｉｘｅｄ
ｉｎｔｅｇｅｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｍｕｌｔｉｔａｒｇｅｔ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＣｏｎｔｒｏｌ＆Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ，２０２５，８（１）：
１－１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　罗亚中，孙振江，乔栋．航天动力学软件发展评述［Ｊ］．

力学与实践，２０１７，３９（６）：５４９－５６０．
ＬＵＯＹＺ，ＳＵＮＺＪ，ＱＩＡＯＤ．Ｓｕｒｖｅｙｏｆａｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ
ｓｏｆｔｗａｒｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，
３９（６）：５４９－５６０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　ＨＵＧＨＥＳＳＰ，ＣＯＮＷＡＹ Ｄ Ｊ，ＰＡＲＫＥＲ Ｊ．Ｕｓｉｎｇｔｈｅ
ｇｅｎｅｒａｌｍｉｓｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｔｏｏｌ（ＧＭＡＴ）［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ
ｔｈｅＡＡＳＧｕｉｄａｎｃｅａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１７．

［１９］　ＥＶＡＮＳＳ，ＴＡＢＥＲＷ，ＤＲＡＩＮＴ，ｅｔａｌ．ＭＯＮＴＥ：ｔｈｅｎｅｘｔ
ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｍｉｓｓｉｏｎｄｅｓｉｇｎａｎｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｏｆｔｗａｒｅ［Ｊ］．
ＣＥＡＳＳｐａｃｅＪｏｕｒｎａｌ，２０１８，１０（１）：７９－８６．

［２０］　ＷＩＬＬＩＡＭＳＪ，ＳＥＮＥＮＴＪＳ，ＯＣＡＭＰＯＣ，ｅｔａｌ．Ｏｖｅｒｖｉｅｗ
ａｎｄｓｏｆｔｗａｒｅａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅＣｏｐｅｒｎｉｃｕｓｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｓｉｇｎ
ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ４ｔｈ
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ａｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ Ｔｏｏｌｓ ａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ，２０１０．

［２１］　ＳＨＯＲＴ Ｃ， ＧＨＯＳＨ Ｐ， ＣＬＡＹＢＲＯＯＫ Ａ． Ｒｅｖｉｓｉｔｉｎｇ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｓｉｇｎ ｗｉｔｈ ＳＴＫ Ａｓｔｒｏｇａｔｏｒ： ｐａｒｔ１［Ｃ］／／
ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡＡＳ／ＡＩＡＡ ＡｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＳｐｅｃｉａｌｉｓｔ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１９．

［２２］　ＳＨＯＲＴＣ Ｒ，ＫＡＹＢＵＮＮＥＬＬＬ，ＣＡＴＨＥＲ Ｄ，ｅｔａｌ．
ＲｅｖｉｓｉｔｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｓｉｇｎｗｉｔｈＳＴＫＡｓｔｒｏｇａｔｏｒ：ｐａｒｔ２［Ｃ］／／
ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡＡＳ／ＡＩＡＡ ＡｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＳｐｅｃｉａｌｉｓｔ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０２１．

［２３］　王华，李海阳，周晚萌．载人航天系统建模与仿真［Ｍ］．
北京：中国宇航出版社，２０１９．
ＷＡＮＧＨ，ＬＩＨＹ，ＺＨＯＵＷ Ｍ．Ｍａｎｎｅｄｓｐａｃｅｓｙｓｔｅｍ
ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＡｅｒｏｓｐａｃｅ
ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅ，２０１９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　张莉，曾安里．航天慧海：国产ＶＶＰ空间系统分析工具箱
“１＋４把剑”［Ｊ］．软件导刊，２０２２，２１（１０）：２４９－２５２．
ＺＨＡＮＧＬ，ＺＥＮＧＡＬ．ＶＶＰｓｏｆｔ：ｄｏｍｅｓｔｉｃＶＶＰｓｐａｃｅ
ｓｙｓｔｅｍａｎａｌｙｓｉｓｔｏｏｌｂｏｘ＂１＋４ｓｗｏｒｄｓ＂［Ｊ］．ＳｏｆｔｗａｒｅＧｕｉｄｅ，
２０２２，２１（１０）：２４９－２５２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２５］　中科星图股份有限公司．ＧＥＯＶＩＳ产品体系［ＥＢ／ＯＬ］．
［２０２４－１２－２０］．ｈｔｔｐｓ：／／ｗｗｗ．ｇｅｏｖｉｓ．ｃｏｍ．ｃｎ．
ＧｅｏｖｉｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＣｏ．，Ｌｔｄ．ＧＥＯＶＩＳｐｒｏｄｕｃｔｓ［ＥＢ／ＯＬ］．
［２０２４－１２－２０］．ｈｔｔｐｓ：／／ｗｗｗ．ｇｅｏｖｉｓ．ｃｏｍ．ｃｎ．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　魏承，乔彬，刘天喜，等．航天器系统仿真软件 ＳｐａｃｅＳｉｍ
设计与应用［Ｊ］．宇航学报，２０２４，４５（１１）：１７２４－１７３１．
ＷＥＩＣ，ＱＩＡＯＢ，ＬＩＵＴＸ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆ
ＳｐａｃｅＳｉｍ：ａｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｔｗａｒｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２４，４５（１１）：１７２４－１７３１．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２７］　罗亚中，周建平．航天任务分析与设计工业软件发展战
略分析［Ｊ］．力学与实践，２０２４，４６（２）：２４１－２４９．
ＬＵＯＹＺ，ＺＨＯＵＪＰ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｉｃａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒ
ｓｐａｃｅｍｉｓｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｓｏｆｔｗａｒｅ［Ｊ］．
ＭｅｃｈａｎｉｃｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２４，４６（２）：２４１－２４９．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２８］　王华，周晚萌，李海阳，等．复杂轨道机动规划本体元模
型与软件实现［Ｊ］．宇航学报，２０２４，４５（１１）：１７３２－
１７４１．　
ＷＡＮＧＨ，ＺＨＯＵＷＭ，ＬＩＨＹ，ｅｔａｌ．Ｏｎｔｏｌｏｇｙｍｅｔａｍｏｄｅｌ
ａｎｄ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｆｏｒｃｏｍｐｌｅｘ ｏｒｂｉｔｍａｎｅｕｖｅｒ
ｐｌａｎｎｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２４，４５（１１）：
１７３２－１７４１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２９］　李佩钰，杨震，罗亚中．基于非线性相对运动方程的碰撞
规避机动规划方法［Ｊ］．载人航天，２０２３，２９（５）：
５８１－５８９．
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ＬＩＰＹ，ＹＡＮＧＺ，ＬＵＯＹＺ．Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｍａｎｅｕｖｅｒ
ｐｌａｎｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．
ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０２３，２９（５）：５８１－５８９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３０］　沈红新，李恒年．静止卫星小推力多圈转移轨道间接优
化［Ｊ］．宇航学报，２０１７，３８（１０）：１０４１－１０４７．
ＳＨＥＮＨＸ，ＬＩＨＮ．Ｉｎｄｉｒｅｃｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｌｏｗｔｈｒｕｓｔｍｕｌｔｉ
ｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｒｂｉｔｔｒａｎｓｆｅｒｓｆｏｒｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，３８（１０）：１０４１－１０４７．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３１］　唐国金，罗亚中，张进．空间交会对接任务规划［Ｍ］．北
京：科学出版社，２００８：１３８－２３０．
ＴＡＮＧＧＪ，ＬＵＯＹＺ，ＺＨＡＮＧＪ．Ｓｐａｃｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄ
ｄｏｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，
２００８：１３８－２３０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３２］　唐国金，罗亚中，雍恩米．航天器轨迹优化理论、方法及
应用［Ｍ］．北京：科学出版社，２０１２：１００－２６０．
ＴＡＮＧＧＪ，ＬＵＯＹＺ，ＹＯＮＧＥＭ．Ｔｈｅｏｒｙ，ｍｅｔｈｏｄａｎｄ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：
ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２０１２：１００－２６０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３３］　杨震，罗亚中，张进．近地快速交会调相策略设计与任务
分析［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１５，３７（３）：６１－６７．
ＹＡＮＧＺ，ＬＵＯＹＺ，ＺＨＡＮＧＪ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｆ

ｐｈａｓｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒｎｅａｒｅａｒｔｈｓｈｏｒｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，
３７（３）：６１－６７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３４］　ＡＮＴＯＮＩＯＵＡ，ＬＵＷ Ｓ．Ｐｒａｃｔｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
ａｎｄｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００７．

［３５］　ＺＨＵＹＨ，ＬＵＯＹＺ，ＺＨＡＮＧＪ．Ｐａｃｋｉｎｇｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｏｆ
ｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎｓｐａｃｅｗａｌｋｅｖｅｎｔｓｂａｓｅｄｏｎＢｉｎｐａｃｋｉｎｇｔｈｅｏｒｙ
ａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ
ＩＥＥＥＣｏｎｇｒｅｓｓｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ（ＣＥＣ），２０１６：
８７７－８８４．

［３６］　张进．空间交会远程导引变轨任务规划［Ｄ］．长沙：国防
科学技术大学，２００８．
ＺＨＡＮＧＪ．Ｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｓｐａｃｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｈａｓｉｎｇ
ｍａｎｅｕｖｅｒｓ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
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