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摘　要：异面飞越是一种对同步带高价值目标卫星进行监测的有效方法。以椭圆轨道巡视同步带的任
务场景为例，提出一种求解任意两椭圆轨道最小相遇距离的方法，证明巡视卫星的最优飞越点为升交点。使

用航天任务工具箱（ａｅｒｏｓｐａｃｅｔｏｏｌｋｉｔ，ＡＴＫ）仿真软件对任务进行场景建模，研究Ｊ２模型下最优飞越点位置的
变化。在不同的当地地方时和不同飞越方向的情况下，研究飞越点相对距离、太阳角等终端约束条件的变化

规律。提出一种满足最大转移时间和终端条件约束的燃料最优转移策略，结合ＡＴＫ的机动规划模块，求解了
不同摄动力模型的任务参数，分析了二体模型下不同真近地点角对应的任务参数，验证了策略的有效性，为多
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星巡视顺序的规划提供了依据。
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　　随着太空技术的快速发展，太空在政治、经
济、文化、军事领域被广泛应用，国防安全对于

太空的依赖性不断增强。地球同步带作为太空

的重要区域，许多高价值卫星都分布其中。根据

２０２４年欧洲航天局空间碎片办公室发布的《空间
环境报告》，轨道高度分布在３５５８６～３５９８６ｋｍ、
轨道倾角分布在－１５°～１５°范围内的区域被称为

地球同步带。截至２０２３年，分布在地球静止轨道
（ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｏｒｂｉｔ，ＧＥＯ）的空间物体有９１２个，
其中携带有效载荷的有８００颗卫星［１］。为更好地

监测地球同步带卫星的工作情况，通常需要发射观

测卫星对地球同步带进行巡视，其中包括共面交会

和异面飞越两种方式。典型的共面交会案例即为

美国于２０１４年开始实施的地球同步轨道空间态势
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感知计划（ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｓｐａｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎａｗａｒｅｎｅｓｓ
ｐｒｏｇｒａｍ，ＧＳＳＡＰ），通过将卫星分布在地球同步带
附近的上下两侧，对同步带进行巡视，截至２０２３
年共有６颗 ＧＳＳＡＰ卫星发射入轨［１］。异面飞越

巡察的方法则常见于地球同步转移轨道

（ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ，ＧＴＯ），根据 ２０２４年
欧洲航天局的报告显示，从２０２０年开始，该类型
的数量逐年快速增长，截至２０２３年分布在 ＧＴＯ
上的空间目标有１２１６个。该类型轨道由于具备
较大的偏心率，也称为大椭圆轨道［１］（ｈｉｇｈｌｙ
ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔ，ＨＥＯ）。其远地点高度与同步带近
似，周期接近半天，每天与同步带存在两次交会条

件，若在此类交会中选择预定交会点，相比于共面

交会，具有节省推进剂和时间的特点［２］。对于重

点目标群和大规模星座等对象，使用异面飞越的

方式相对于 ＧＳＳＡＰ采用的共面交会抵近方式更
节省燃料，能够满足对数量庞大卫星群进行近距

离巡察的需求。

航天器对目标的交会或者飞越轨迹转移的优

化问题本质上是一个两点边值问题，唯一的区别

是终端时刻航天器与目标的状态是否重合。轨迹

优化常用的求解方法包括直接法、间接法。约束

Ｌａｍｂｅｒｔ问题作为轨道两点边值问题的重点研究
方向，是直接法和间接法求解的基础。Ｓｈｅｎ等［３］

在传统 Ｌａｍｂｅｒｔ方法的基础上提出了多圈
Ｌａｍｂｅｒｔ求解方法。Ｚｈａｎｇ等［４］研究了在远地点

高度约束条件下的多圈 Ｌａｍｂｅｒｔ问题的求解。
Ｙａｎｇ等［５］提出了基于同伦的方法求解 Ｊ２摄动
Ｌａｍｂｅｒｔ问题的方法。谢聪等［６］提出了基于 Ａ

算法的求解各种复杂 Ｌａｍｂｅｒｔ摄动的方法。
Ｔｈｏｍｐｓｏｎ［７］和Ｌｕｏ［８］等研究了地月转移过程中带
有航迹角约束的拟Ｌａｍｂｅｒｔ问题。

直接法指通过控制变量、优化算法的方式进

行寻优，将问题转化为非线性规划问题。Ｌｕｏ
等［９］研究了摄动条件下时间固定的多脉冲交会

问题，采用遗传算法（ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ）和序
列二次规划（ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，
ＳＱＰ）算法串行的方式求出了最终解；朱阅

!

［１０］

通过对差分进化（ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎ，ＤＥ）算法
进行改进，提高了求解多圈摄动最优交会轨迹的

效率。间接法则基于极小值原理，将问题建模为

最优控制问题，将问题构成多点边值问题。

Ｌａｗｄｅｎ［１１］提出的主矢量理论总结了机动条件下
满足燃料最优时速度协态量满足的必要条件；沈

红新［１２］提出了解析同伦的脉冲轨迹控制方法；

Ｙａｎ等［１３］则在此基础上考虑了 Ｊ２摄动条件下包

括相对速度、阳光角等约束在内的飞越轨迹的间

接优化方法。除了基于 Ｌａｍｂｅｒｔ方法的轨迹优化
方法，双切向脉冲策略在工程上具有更可靠的操

作性。Ｚｈｕ等［１４］通过两切向脉冲实现了燃料最

优的空间目标飞越；Ｈａｎ等［２］在 Ｚｈｕ的基础上研
究了最大时间约束条件下，双切向脉冲的燃料最

优实现方案，提高了求解的效率。

在以上问题中都涉及复杂的轨道动力学的计

算。航天任务工具箱（ａｅｒｏｓｐａｃｅｔｏｏｌｋｉｔ，ＡＴＫ）作
为国防科技大学空天科学学院载人航天技术团队

开发的航天任务设计自主工业软件，具有通用的

任务场景建模、可靠的轨道数据报告和二次开发

接口的特点，能够将复杂的轨道问题与编程软件

中的优化算法快速结合起来，有效地验证算法的

正确性，并将计算结果可视化，在轨道任务仿真中

具备显著的优势［１５］。同时 ＡＴＫ３０版本的交会
与接近操作（ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｐｒｏｘｉｍｉｔｙｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ，
ＲＰＯ）机动规划模块，在轨道交会领域，相较于
ＳＴＫ１２．２版本，异面飞越等交会模式更全面。基
于ＡＴＫ３０版本，本文对ＨＥＯ卫星巡视同步带进
行任务场景建模与机动规划。

１　任务场景建模

与ＧＳＳＡＰ卫星接近巡视的方式不同，大椭圆
转移轨道对同步带的巡视是采用近距离异面飞越

的方式，如图１所示。

图１　ＨＥＯ轨道飞越同步带示意图
Ｆｉｇ．１　ＤｉａｇｒａｍｏｆＨＥＯｏｒｂｉｔｓｆｌｙｉｎｇｏｖｅｒｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｂｅｌｔ

在同步带卫星的飞越过程中，巡视卫星在轨

道面内有不同的飞越方向，其示意图如图２所示。
假设卫星在小倾角、小偏心率、轨道高度为

４２１５７ｋｍ地球同步轨道，为了确保每次巡视卫星
飞越同步轨道的各项参数相对稳定，选择轨道倾

角为６３．４°、近地点辐角为 １８０°，能够保证在 Ｊ２
摄动条件下，巡视卫星的远地点和飞越点重合。

为了研究不同的飞越情况，在同一平面内给出三

·３５·
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图２　ＨＥＯ不同的飞越方向
Ｆｉｇ．２　ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｙｂｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆＨＥＯ

组不同偏心率的巡视轨道卫星，其远地点高度分

别满足小于、等于和大于同步带高度。巡视卫星

１、巡视卫星２和巡视卫星３的轨道根数在表１中
给出。

表１　卫星仿真参数

Ｔａｂ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

仿真参数 巡视卫星１ 巡视卫星２ 巡视卫星３

半长轴／ｋｍ ２６６１０．２ ２６６１０．２ ２６６１０．２

偏心率 ０．５８４２３ ０．５８５４ ０．５８３３

轨道倾角／（°） ６３．４ ６３．４ ６３．４

升交点赤经／（°） ０ ０ ０

近地点幅角／（°） １８０ １８０ １８０

真近地点角／（°） ０ ０ ０

在异面飞越的场景中，首先需要找到飞越点。

文献［２］提出任意两个椭圆轨道之间存在最小相
遇距离。求解近距离飞越场景中飞越点的位置，

即求解巡视卫星和目标卫星最小相遇距离的情况

下，两颗卫星各自的真近地点角。因此求解飞越

点即找出巡视卫星和地球同步卫星轨道的最小相

遇距离及其对应的真近地点角。

１．１　求解飞越点

文献［２］中没有通过二阶导数的雅可比矩阵
判断解的最优性，求出的结果仅仅满足最优性的

必要条件，并且忽略了引入变量 ｘ的奇异问题。
本文通过取较大的步长，在全局遍历找出最小值，

并以该值作为初始值进行迭代求解，保证结果最

优，其流程图如图３所示。
已知大椭圆轨道根数（ａ１，ｅ１，ｉ１，Ω１，ω１）和地

球同步轨道根数（ａ２，ｅ２，ｉ２，Ω２，ω２），在二体模型
假设下，椭圆轨道位置矢量在惯性坐标系三个轴

图３　最小相遇距离算法的流程图
Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｍｉｎｉｍａｌ

ｏｒｂｉｔｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｄｉｓｔａｎｃｅ

的分量为：

ｒ＝ｒ
ｃｏｓ（θ＋ω）ｃｏｓΩ－ｓｉｎ（θ＋ω）ｓｉｎΩｃｏｓｉ
ｃｏｓ（θ＋ω）ｓｉｎΩ＋ｓｉｎ（θ＋ω）ｃｏｓΩｃｏｓｉ

ｓｉｎ（θ＋ω）ｓｉｎ









ｉ
（１）

式中：θ为真近地点角；ω为近地点幅角；ｉ为轨道
倾角；Ω为升交点赤经；ｒ为椭圆轨道矢径大小，
其表达式为

ｒ＝ａ（１－ｅ
２）

１＋ｅｃｏｓθ
（２）

其中ａ为轨道半长轴，ｅ为轨道偏心率。设 Δｒ为
两轨道的相对距离，引入变量 ｘ，大椭圆和地球同
步轨道卫星对应的变量分别为 ｘ１和 ｘ２，其表达
式为：

ｘ＝ｔａｎθ＋ω( )２ （３）

用 Δｒ２代替 Δｒ降低求导的复杂性，其必
要条件：

Δｒ２

ｘ１
＝０

Δｒ２

ｘ２
{ ＝０

（４）

·４５·
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将式（１）～（３）代入式（４），且当 θ＋ω
２ ≠π２

时，可以得到 ｘ１、ｘ２的偏导方程 Ｆ１（ｘ１，ｘ２）和
Ｆ２（ｘ１，ｘ２）：　
Ｆ１（ｘ１，ｘ２）＝（１＋ｘ

２
１）
２ｐ１ｅ１δ１σ２－

ｐ２σ１｛ｅ１δ１［Ｃ４（ｘ
２
１－１）（ｘ

２
２－１）－２Ｃ５（ｘ

２
２－１）ｘ１－

２Ｃ６（ｘ
２
１－１）ｘ２＋４Ｃ７ｘ１ｘ２］＋

σ１［Ｃ５（ｘ
２
１－１）（ｘ

２
２－１）＋２Ｃ４（ｘ

２
２－１）ｘ１－

２Ｃ７（ｘ
２
１－１）ｘ２－４Ｃ６ｘ１ｘ２］｝＝０ （５）

Ｆ２（ｘ１，ｘ２）＝（１＋ｘ
２
２）
２ｐ２ｅ２δ２σ１－

ｐ１σ２｛ｅ２δ２［Ｃ４（ｘ
２
１－１）（ｘ

２
２－１）－２Ｃ６（ｘ

２
１－１）ｘ２－

２Ｃ５（ｘ
２
２－１）ｘ１＋４Ｃ７ｘ１ｘ２］＋

σ２［Ｃ６（ｘ
２
１－１）（ｘ

２
２－１）＋２Ｃ４（ｘ

２
１－１）ｘ２－

２Ｃ７（ｘ
２
２－１）ｘ１－４Ｃ５ｘ１ｘ２］｝＝０ （６）

其中，ｐ１、ｐ２分别为大椭圆轨道和地球同步轨道的
半通径，δｉ、σｉ（ｉ＝１，２）的表达式分别为

δｉ＝２ｘｉｃｏｓωｉ＋（ｘ
２
ｉ－１）ｓｉｎωｉ

σｉ＝ｅｉｃｏｓωｉ（１－ｘ
２
ｉ）＋２ｅｉｘｉｓｉｎωｉ＋ｘ

２
ｉ

{ ＋１
常数Ｃ４、Ｃ５、Ｃ６和Ｃ７的表达式为

Ｃ４＝ｃｏｓ（Ω１－Ω２）

Ｃ５＝ｃｏｓｉ１ｓｉｎ（Ω２－Ω１）

Ｃ６＝ｃｏｓｉ２ｓｉｎ（Ω１－Ω２）

Ｃ７＝ｃｏｓｉ１ｃｏｓｉ２ｃｏｓ（Ω１－Ω２）＋ｓｉｎｉ１ｓｉｎｉ










２

使用Ｎｅｗｔｏｎ法求解二元方程组，其雅可比矩
阵表达式Ｊ为：

Ｊ＝

Ｆ１
ｘ１

Ｆ１
ｘ２

Ｆ２
ｘ１

Ｆ２
ｘ











２

（７）

式（５）～（６）的解满足最优性的必要条件，需
要通过二阶导数来判断充分条件，若 Ｊ为正定矩
阵，则为极小值。

Ｎｅｗｔｏｎ法能否收敛到满足极小值的零点，与
初值选取相关，因此本文采取大步长遍历的方式，

找到合适的初值，如果满足半轨道幅角的正切变

量ｘ为无穷大，则说明真近地点角即为所求，不
满足则令该值为初值进行迭代，保证其迭代的结

果收敛到极小值。

从直观上来讲，通常两个轨道面的交线是最

小相遇距离可能出现的位置，两轨道面的交线矢

量为：

Ｌ＝±ｈ１×ｈ２ （８）
式中，ｈ１和 ｈ２分别为大椭圆轨道和地球同步轨
道的角动量，惯性坐标系的单位向量为：

ｈｉ＝［ｓｉｎΩｉｓｉｎｉｉ，－ｃｏｓΩｉｓｉｎｉｉ，ｃｏｓｉｉ］
Ｔ （９）

比较Δｒ和Ｌ，代入巡视任务中的两种轨道，
通过该方法可以求出：当卫星同时位于两个轨道

面交线上的时候满足最小相遇距离。由于近地点

辐角为π，最优飞越点为远地点，因此最优飞越点
位置也在轨道的升交点处。

１．２　升交点漂移率

根据１．１节的结论，高轨巡视任务场景建模
首先要找到最优飞越点位置变化规律，即升交点

对应的地理经度的漂移情况。考虑 Ｊ２摄动的情
况下，先后经过升交点的周期ＰΩ的表达式为：

ＰΩ＝２π
ａ３

槡μ
１
１＋( )Ｋ （１０）

Ｋ＝
３Ｊ２
４
Ｒ( )ｐ

２

［ １－ｅ槡
２（２－３ｓｉｎ２ｉ）＋（４－５ｓｉｎ２ｉ）］

（１１）
其中，μ为引力常数，Ｊ２为地球二阶球谐系数，Ｒ
为地球半径，ｐ为轨道的半通径。星下点轨迹的
漂移率Δλｒｅｖ为：

Δλｒｅｖ＝（ω －Ω
·
）ＰΩ （１２）

Ω
·
＝－
３ｎＲ２Ｊ２
２ｐ２

ｃｏｓｉ （１３）

其中：ω为地球自转角速度，Ω
·
是升交点的变化

速率，单位均为ｒａｄ／ｓ；ｎ为平均角速度。
通过ＡＴＫ仿真，使用Ｊ２预报器，轨道的仿真

参数为表１巡视卫星１，仿真开始时间为２０２３年
９月２１日０时，仿真得到的升交点对应的地理经
度变化示意图如图４所示。

图４　大椭圆轨道升交点的地理经度
Ｆｉｇ．４　ＧｅｏｇｒａｐｈｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｅｏｆｔｈｅａｓｃｅｎｄｉｎｇｎｏｄｅｏｆＨＥＯ

分析图４，在考虑 Ｊ２摄动条件下，１ｄ内轨道
的升交点对应的地理经度将会在东西两个地理经

度内跳跃变化，相差相位为１８０°。同时升交点也
存在缓慢的漂移，每天漂移约０５７７１°，在长期任

·５５·
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务中，可以利用此特性，对同步带进行自然巡视。

假设目标飞越点附近有效侦察距离为５０ｋｍ，该
类型卫星约花费２ａ的时间能够实现对整个同步
带的有效巡视。

１．３　终端约束条件

在飞越任务过程中，对巡视影响较大的终端

约束条件主要包括：相对距离、太阳角、地影。本

节分析不同飞越当地地方时和飞越点位置的情况

下终端约束条件的变化规律。

１．３．１　相对距离
相对距离，即在Ｊ２０００惯性坐标系下，两颗卫

星的相对距离的绝对值：

ｒ＝ ｒＨＥＯ－ｒＧＥＯ （１４）
在巡视任务中，当相对距离 ｒ在一定范围内

（即有效工作距离ｒｍａｘ）才能成功巡视目标。终端
约束中相对距离的约束表达为：

ｒ≤ｒｍａｘ （１５）
１．３．２　太阳角

太阳角，即巡视卫星指向目标卫星的视线与

其指向太阳的视线的夹角 β，如图 ５所示，其表
达式：

β＝ａｒｃｃｏｓ
ｒ１·ｒ２
ｒ１ ｒ( )

２
（１６）

式中，ｒ１为巡视卫星指向目标卫星的方向矢量，ｒ２
为巡视卫星指向太阳的方向矢量。在巡视任务

中，当太阳角 β大于９０°时，即认定为顺光巡视，
符合巡视条件；当小于 ９０°时，即认定为逆光巡
视，不符合巡视条件。终端约束中太阳角的约束

表达为：

β≥π２ （１７）

图５　太阳角
Ｆｉｇ．５　Ｓｏｌａｒｐｈａｓｅａｎｇｌｅ

在直观上来讲，假定飞越点一直位于同步带

的正下方，如图２所示，很显然，当飞越点在当地
时间为中午１２时的时候，不满足太阳角约束；若
当地时间为０时，满足太阳角约束。可以看出，巡

视卫星飞越目标卫星的太阳角的变化与飞越点的

当地时间有关。

１．３．３　地影
根据太阳和地球的位置，同步带的一部分

区域总是无法被太阳照亮，在飞越位于该同步

带的卫星时，传感器是无法有效对其成像的。

目前，常用的地影模型有两种类型：柱形地影模

型和锥形地影模型。柱形地影模型更简单，只

能描述卫星被完全照亮或被阻挡两种状态，一

般应用于低轨卫星的地影预测，不适用于高精

度卫星自主阴影预测。因此，本文采用锥形地

影模型进行分析。

参考文献［１１］，锥形地影模型如图６所示，
将日心Ｏｓ和地心 Ｏｅ连线为轴，Ｒｓ和 Ｒｅ分别为
太阳和地球的半径，Ｖ１和 Ｖ２分别为半影圆锥和
本影圆锥的顶点，α和 β分别为半影圆锥和本影
圆锥的半锥角，Ｏ１、Ｏ２、Ｏ３分别对应着本影、半影、
直射三种区域。

图６　锥形地影模型［１６］

Ｆｉｇ．６　ＣｏｎｉｃａｌＥａｒｔｈｓｈａｄｏｗｍｏｄｅｌ［１６］

当目标卫星位于本影区域时，巡视卫星无法

对其清晰成像，当位于半影区域和直射区域时，则

满足成像条件，因此在巡视的过程中，终端约束中

地影的约束为目标不在本影区域。

１．３．４　仿真分析
根据１．１节，最优飞越点的位置在巡视卫星

轨道的升交点处。参考图２，相对目标卫星而言，
有不同的飞越方向。假设目标卫星轨道高度为

ｈδ，定位的地理经度为 λδ，上方飞越和下方飞越
对应的飞越点高度表达式为：

ｈｆ＝ｈδ±Δｈ （１８）
式中，Δｈ为飞越点时刻巡视卫星离目标卫星的距
离。前后飞越方式的飞越点高度为 ｈδ，其飞越的
地理经度表达式为：

λｆ＝λδ±
Δｈ
ｈδ

（１９）

在目标卫星的 ＬＶＬＨ（ｌｏｃａｌｖｅｒｔｉｃａｌｌｏｃａｌ
ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ）坐标系中，不同飞越位置对应的坐标在
表２中给出。

·６５·
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表２　不同飞越方向的ＬＶＬＨ坐标
Ｔａｂ．２　ＬＶＬＨｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｙｂｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

坐标 上方飞越 下方飞越 前方飞越 后方飞越

ｘ Δｈ －Δｈ ０ ０

ｙ ０ ０ Δｈ －Δｈ

ｚ ０ ０ ０ ０

（１）相对距离和太阳角分析
为减少太阳倾角的影响，选择夏至和冬至附

近为仿真时间，取Δｈ＝３０ｋｍ，研究不同当地地方
时和不同飞越方向的终端约束条件的变化规律。

采用上方、下方、前方、后方四种不同的飞越方式，

研究巡视卫星和目标卫星的相对距离与太阳角的

变化规律。

经过分析得到，不同地方时对应的最优飞越

方式不同，地方时６、１２、１８、２４时对应的最优飞越
方式分别为前方、上方、后方、下方飞越。图７～
１０给出了不同时刻采用最优飞越方式时相对距
离和太阳角的变化图。

图７　６时前方飞越
Ｆｉｇ．７　Ａｈｅａｄｆｌｙｂｙａｔ６：００

图８　１２时上方飞越
Ｆｉｇ．８　Ａｂｏｖｅｆｌｙｂｙａｔ１２：００

图９　１８时后方飞越
Ｆｉｇ．９　Ｒｅａｒｆｌｙｂｙａｔ１８：００

图１０　２４时下方飞越
Ｆｉｇ．１０　Ｂｅｌｏｗｆｌｙｂｙａｔ２４：００

分析图７～１０可以发现，不同时刻对应的最
优飞越位置不同，且在１２时、２４时的最优飞越方
式有更长的光照条件。

（２）地影分析
研究地球同步轨道卫星是否位于本影区

域，通常与仿真的月份相关。从直观上来看，在

夏至和冬至附近的时候，地球同步轨道卫星在

整个轨道周期内都是位于直射区域；在春分和

秋分附近的时候则存在部分轨道区域位于本影

或者半影区域。选取仿真时间２０２３年１月１日
到２０２４年１月 １日，观察地球同步轨道卫星出
现地影的时间段，及该时间段内本影持续时间

长度的变化。得到同步带卫星位于本影的时间

段为 ２０２３年 ２月 ２８日—２０２３年 ４月 １１日、
２０２３年９月１日—２０２３年１０月１５日。在两个
时间段内，每天本影持续时间的变化如图 １１
所示。

由图１１可以看出，对于地球同步轨道卫星，
其在一天内处于本影区域的时间非常短，最长的

时间也只有接近４０００ｓ，因此在一年的大部分时

·７５·
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（ａ）春分附近
（ａ）ＮｅａｒｔｈｅＶｅｒｎａｌＥｑｕｉｎｏｘ

（ｂ）秋分附近
（ｂ）ＮｅａｒｔｈｅＡｕｔｕｍｎａｌＥｑｕｉｎｏｘ

图１１　本影持续时间
Ｆｉｇ．１１　Ｄｕｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｕｍｂｒａ

间内，地影对成像卫星的终端约束都是满足的，在

巡视任务规划中，地影的影响忽略不计。

２　任务规划

根据１３节的分析，在实际任务中，要考虑飞
越点的终端条件约束和最大任务时间约束。因此

本节提出了一种最大时间约束条件下燃料最优的

共面机动方案，结合 ＡＴＫ的轨道机动模块，求解
不同摄动力模型下的轨道机动方案。

２．１　飞越时间

根据１１节，对于大椭圆轨道和地球同步轨
道，两个轨道面的交线在惯性空间是不变的。本

文采取共面机动策略，因此，巡视卫星飞越巡视的

位置在惯性空间是固定的。在实际单星对单星的

巡视任务中，通常会有最大时间约束 Ｔｍａｘ，即在指
定时间内完成巡视任务。假设仿真初始时刻目标

卫星对应的平近点角为Ｍ０，在飞越点的平近点角
为 Ｍｆ，则求出目标卫星单圈到达飞越点的时间
Ｔ０为：

Ｔ０＝

Ｍｆ－Ｍ０
ｎ２

Ｍｆ＞Ｍ０

Ｍｆ＋２π－Ｍ０
ｎ２

Ｍｆ≤Ｍ









 ０

（２０）

式中，ｎ２为目标卫星轨道的平均角速度。求出整
个过程目标卫星的最大圈数ｋｍａｘ：

ｋｍａｘ＝
Ｔｍａｘ－Ｔ０－ＭＯＤ（Ｔｍａｘ－Ｔ０，Ｔｔ）

Ｔｔ
（２１）

式中，Ｔｔ为目标卫星轨道的周期。因此整个过程
的飞越时间Ｔａｌｌ的表达式为：

Ｔａｌｌ＝Ｔ０＋ｋｍａｘＴｔ （２２）

２．２　机动方案

根据２１节，飞越点固定的情况下，问题简化
为固定时间内巡视卫星通过双脉冲机动到达指定

位置的优化问题。双脉冲机动策略如图１２所示。
蓝色线代表巡视卫星初始轨道，绿色线代表调相

轨道，红色线代表转移轨道，Ｌ为两轨道面的交
线。在巡视卫星初始轨道近地点沿切向施加第一

次脉冲，卫星进入调相轨道，第二次脉冲使卫星进

入转移轨道，转移轨道与初始轨道和目标轨道的

交线的交点即为飞越点。

图１２　双脉冲机动策略示意图
Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｔｗｏｉｍｐｕｌｓｅｓ

ｍａｎｅｕｖｅｒｓｔｒａｔｅｇｙ

根据１３节的结论和当地地方时确定飞越方
式，设其飞越点离目标距离均为３０ｋｍ。假设卫
星该时刻定位的地理经度为λ２，仿真开始ＵＴＣ时
间为 Ａ、任务时间为 Ｈ时，卫星的地方时表达
式为：

Ｔｌｏｃａｌ＝ＭＯＤ（Ａ＋Ｈ＋λ２／１５，２４） （２３）
结合ＡＴＫ软件的轨道机动模块，机动方案的

界面设置如图１３所示，其中三个预报段对应三类
轨道，两个机动段对应两次脉冲。

·８５·
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图１３　ＡＴＫ中Ａｓｔｒｏｇａｔｏｒ的任务序列
Ｆｉｇ．１３　ＴｈｅｓｅｑｕｅｎｃｅｓｏｆＡｓｔｒｏｇａｔｏｒｉｎＡＴＫ

２．３　脉冲优化

文献［２］中提出的双脉冲策略燃料优化方
法，相比于多圈Ｌａｍｂｅｒｔ算法，极大地提高了计算
效率，但是没有对第一次脉冲大小和方向的初始

值Δｖ１０、α１０进行估计。而在实际案例计算中，能
否给定合适的初始值Δｖ１０对计算结果是否收敛到
最优值有很大的影响，因此本文提出了估计上述

两种参数初始值的方法，并结合巡视任务案例背

景改进文献中的方法，其流程如图１４所示。

图１４　机动优化算法流程
Ｆｉｇ．１４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

根据２２节提出的机动方案，采用双层优化
模型，外层优化为假定已知第一次脉冲大小 Δｖ１
和方向α１的情况下，求解第二次脉冲的最优性策

略。对于第二次脉冲，决策变量有速度大小 Δｖ２、
速度方向 α２和施加第二次脉冲时调相轨道的真
近地点角θｐ。内层优化则使用任务时间约束，实
现对Δｖ１的优化。
２．３．１　外层优化

设巡视卫星到达飞越点的矢径大小为 ｒｆ，其
与第二次脉冲的任务参数满足函数：

Ｇ（Δｖ２，α２，θｐ）＝
ｒ２ｐ
μｒｆ
－
ｒｐｃｏｓΔθ[ ]μ

ｖ＋２ｔ２ ＋

ｒｐｓｉｎΔθ
μ
ｖ＋ｔ２ｖ

＋
ｒ２－１＋ｃｏｓΔθ＝０ （２４）

式中，ｒｐ为第二次脉冲施加前转移轨道的矢径大
小，μ为地球引力常数，ｖ＋２ｔ２和ｖ

＋２
ｒ２分别为施加第二

次脉冲后速度沿切向和径向的大小，Δθ为飞越点
与第二次脉冲施加点的真近地点角差。

函数Ｇ分别对 Δｖ２、α２和 θｐ求偏导数，其表
达式为：

Ｇ
Δｖ２

＝
ｒ２ｐ
μｒｆ
－
ｒｐｃｏｓΔθ[ ]μ

２ｖ－ｔ２ｃｏｓα２＋２Δｖ２ｃｏｓ
２α( )２ ＋

ｒｐｓｉｎΔθ
μ
（ｖ－ｒ２ｃｏｓα２＋ｖ

－
ｔ２ｓｉｎα２＋Δｖ２ｓｉｎ２α２）≠０（２５）

Ｇ
α２
＝
ｒ２ｐ
μｒｆ
－
ｒｐｃｏｓΔθ[ ]μ

（－２ｖ－ｔ２Δｖ２ｓｉｎα２－Δｖ
２
２ｓｉｎ２α２）＋

ｒｐｓｉｎΔθ
μ

×［（ｖ－ｔ２ｃｏｓα２－ｖ
－
ｒ２ｓｉｎα２）×Δｖ２＋

Δｖ２２ｃｏｓ２α２］＝０ （２６）

Ｇ
θｐ
＝
２ｒｐ
μｒｆ
ｒｐ
θｐ
－ ｃｏｓΔθ

μ
ｒｐ
θｐ
＋
ｒｐｓｉｎΔθ( )[ ]μ

×ｖ＋２ｔ２ ＋

ｒ２ｐ
μｒｆ
－
ｒｐｃｏｓΔθ( )μ

２ｖ－ｔ２
ｖ－ｔ２
θｐ
＋２Δｖ２

ｖ－ｔ２
θｐ
ｃｏｓα( )２ ＋

ｓｉｎΔθ
μ
ｒｄ
θｄ
－
ｒｐｃｏｓΔθ( )μ

ｖ＋ｔ２ｖ
＋
ｒ２＋
ｒｐｓｉｎΔθ
μ

×

ｖ－ｒ２
ｖ－ｔ２
θｐ
＋ｖ－ｔ２
ｖ－ｒ２
θｐ
＋ 
ｖ－ｒ２
θｐ
ｃｏｓα２＋

ｖ－ｔ２
θｐ
ｓｉｎα( )２[ ×

　
　Δ
ｖ]２ ＋ｓｉｎΔθ＝０ （２７）

其中，ｖ－ｔ２和ｖ
－
ｒ２分别为施加第二次脉冲前速度沿切

向和径向的大小，ｒｄ和θｄ分别为第二次脉冲施加
后轨道的矢径大小和真近地点角。式（２５）～
（２７）方程组的解（Δｖ２，α２，θｐ）即满足最优性的

必要条件。
ｖ－ｔ２
θｐ
、
ｖ－ｒ２
θｐ
、
ｒｐ
θｐ
和保证 Δｖ２收敛到最优

值的初值估计方法详见参考文献［２］。
２．３．２　内层优化

第一次脉冲在近地点沿着切向施加脉冲，因

此α１的值为０°或者１８０°，根据 Δｖ１和 α１求出调
相轨道半长轴ａｐ和偏心率ｅｐ：

·９５·
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ａｐ＝
μ
２

１
μ／［ａ１（１－ｅ１）］－（ｖ

－
１ ＋Δｖ１ｃｏｓα１）

２／２

（２８）

ｅｐ＝１－
ａ１（１－ｅ１）
ａｐ

（２９）

其中，

ｖ－１ ＝ μ｛２／［ａ１（１－ｅ１）］－１／ａ１槡 ｝ （３０）
第二次脉冲施加后，根据 Δｖ２、α２、θｐ求出转

移轨道半长轴ａｔ、偏心率ｅｔ、真近地点角θｔ：

ａｔ＝
μ
２

１
μ／ｒｐ－（ｖ

＋２
ｒ２ ＋ｖ

＋２
ｔ２）／２

（３１）

ｅｔ＝ １－
ｈ２ｔ
ａｔ槡 μ

（３２）

ｓｉｎθｔ＝
ｈｔ
μｅｔ
ｖ＋ｒ２

ｃｏｓθｔ＝
ｈｔｖ

＋
ｔ２

μｅｔ
－１ｅ










ｔ

（３３）

其中，

ｈｔ＝ｖ
＋
ｔ２ｒｐ （３４）

根据２１节得到的飞越时间，求出巡视卫星
在调相轨道的圈数 ｌ。巡视卫星整个过程可以分
解为四个时间段：初始轨道从出发点到近地点的

时间Ｔ１、调相轨道旋转 ｌ圈的时间 Ｔ２、调相轨道
近地点到第二次脉冲施加位置的转移时间 Ｔ３、转
移轨道到飞越点的时间Ｔ４。

Ｔ１＝（２π－Ｍ１） ａ３０／槡 μ （３５）

Ｔ３＝Ｍｐ ａ３ｐ／槡 μ （３６）

　 Ｔ４＝ＭＯＤ（２π＋Ｍｔｆ－Ｍｔ，２π）× ａ３ｔ／槡 μ （３７）
式中，Ｍ１为初始轨道的平近点角，Ｍｐ为第二次施
加脉冲时调相轨道对应的平近点角，Ｍｔ和 Ｍｔｆ分
别为第二次施加脉冲时转移轨道对应的平近点角

和转移轨道飞越点对应的平近点角，ａ１、ａｐ和 ａｔ
分别为初始轨道、调相轨道、转移轨道的半长轴。

Ｍ１、Ｍｐ、Ｍｔ和Ｍｔｆ对应的真近地点角分别为θ１、θｐ、
θｔ和θｔｆ。平近点角和真近地点角的转换关系：

ｓｉｎＥ＝（ｓｉｎθ １－ｅ槡
２）／（１＋ｅｃｏｓθ） （３８）

ｃｏｓＥ＝（ｅ＋ｃｏｓθ）／（１＋ｅｃｏｓθ） （３９）
Ｍ＝Ｅ－ｅｓｉｎＥ （４０）

根据Ｔ１、Ｔ３和Ｔ４，求出调相轨道的圈数：

ｌ＝ｒｏｕｎｄ μ
ａ３槡ｐ

Ｔａｌｌ－Ｔ１－Ｔ３－Ｔ４
２( )π

（４１）

函数ｒｏｕｎｄ即返回括号中最接近的整数。求出Ｔ２
的表达式：

Ｔ２＝ｌ ａ３ｐ／槡 μ （４２）
根据时间约束建立等式，使用 Ｂｒｅｎｔ方法，迭

代求出其零点，求出Δｖ１的速度：

ΔＴ＝Ｔａｌｌ－∑
４

ｉ＝１
Ｔｉ＝０ （４３）

由于初始值对结果影响较大，为获得可收敛

到最优值的 Δｖ１０，本文在文献［２］的基础上进行
了改进，具体估计方法如下。

首先估算出最优机动时，调相轨道对应的圈

数ｌ０。由于Δｖ１０、θｐ通常较小，近似认为 ａｐ≈ａ０，
Ｔ３０值为０，由此求出转移轨道的初始半长轴：

ａｔ０＝
ｒｆ＋ｒ０
２ （４４）

式中，ｒｆ为转移轨道在飞越点的矢径大小，由于第
一次机动均在近地点施加，ｒ０即为初始巡视卫星
的近地点高度。Ｔ４０近似等于转移轨道周期的一
半，其表达式为：

Ｔ４０＝ ａ３ｔ０／槡 μπ （４５）
根据式（４１），求出调相轨道的初始圈数 ｌ０和

Ｔ２０；根据式（４３），若ΔＴ＞０，则α１０的值为０°，反之
则α１０的值为１８０°。同时为了得到调相后的轨道
半长轴，根据调相轨道前后半长轴的关系有：

２π ａ３０
槡μ

－
ａ３ｐ１
槡( )μ ＝ΔＴｌ０

（４６）

根据式（２８）和式（４６），求出ａｐ１和Δｖ１０。

２．４　摄动修正

由于轨道摄动的存在，在实际任务背景下，

２３节提出的双脉冲优化方法在复杂摄动力模型
假设的求解中通常作为修正的初值，结合 ＡＴＫ摄
动修正模型能够较好地实现交会。将二体模型下

求解出的任务参数作为修正的初值，使用微分求解

器对结果进行策略迭代，得到不同摄动力模型下的

任务参数。ＡＴＫ中卫星预报段在高精度轨道预报
器（ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｒｂｉｔｐｒｏｐａｇａｔｏｒ，ＨＰＯＰ）的摄动力
模型参数设置包括引力场模型、大气阻力摄动、第

三体轨道摄动、太阳光压等。微分修正器则分为控

制变量和约束两部分，控制变量即期望修正的速度

脉冲，约束即交会轨道的位置。设置对应参数的期

望值：地理经度的期望值与目标卫星定位的地理经

度相同；远地点高度的期望值与飞越方式有关，上

方飞越的远地点高度期望值为４２１８７ｋｍ，下方飞
越的远地点高度期望值为４２１２７ｋｍ。

２．５　仿真分析

２．５．１　真近地点角与飞越当地地方时的关系
根据表１给出的数据，假定整个巡视任务的

最大时间约束为２ｄ，即 Ｔｍａｘ＝４８ｈ，为了不受地
影的影响，仿真时间选择 ２０２４年 １２月 ２１日，

·０６·
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ＡＴＫ计算得到的交线 Ｌ对应的地球同步轨道的
真近地点角约为０°。假设目标卫星为理想同步
轨道卫星，即卫星角速度和地球自转角速度完全

一致，选择仿真开始时间为２０２４年１２月２１日０
时，目标卫星的真近地点角为 θＧＥＯ，使用 ＡＴＫ计
算其地理经度λＧＥＯ和初始时刻当地地方时 Ｔｌｏｃａｌ，
真近地点角与两者的关系如图１５所示。

（ａ）地理经度
（ａ）Ｇｅｏｇｒａｐｈｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｅ

（ｂ）初始当地地方时
（ｂ）Ｉｎｉｔｉａｌｌｏｃａｌｔｉｍｅ

图１５　理想卫星参数
Ｆｉｇ．１５　Ｔｈｅｉｄｅａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅ

式（２０）～（２２）给出了真近地点角 θＧＥＯ与整
个任务时长的关系，式（２３）给出了任务时间与飞
越当地地方时的关系，结果如图１６所示。

分析图１５和图１６，可以得到以下结论：在理
想地球同步轨道的目标卫星的真近地点角不影响

飞越当地地方时，当地地方时恒为１８时。因此对
于第２２节提出的机动方案，在仿真时间和巡视
卫星轨道根数给定的情况下，其飞越当地地方时

的时间是恒定的。

（ａ）任务总时间
（ａ）Ｔｈｅｔｏｔａｌｔｉｍｅｏｆｍｉｓｓｉｏｎ

（ｂ）飞越当地地方时
（ｂ）Ｅｎｃｏｕｎｔｅｒｌｏｃａｌｔｉｍｅ

图１６　理想任务参数
Ｆｉｇ．１６　Ｔｈｅｉｄｅａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍｉｓｓｉｏｎ

２．５．２　不同摄动力模型任务参数
仿真时间初始时刻设置为 ２０２４年 １２月 ２１

日０时，目标卫星初始真近地点角为１２０°，求出
整个飞越时间约为４０ｈ，飞越点当地地方时为２０
时，采用下方飞越的方式，使用 ＡＴＫ微分模块时，
飞越时刻目标卫星地理经度为３０４６７°。为了验
证方法的有效性，采用文献［１０］中提出的使用差
分进化算法的直接法进行比较，设置相同的终端

条件约束，其结果如表３所示。表４给出了摄动
力模型下ＡＴＫ修正得到的结果。

表３　不同方法结果对比
Ｔａｂ．３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

参数 本文的方法 文献［１０］的直接法

速度总量／（ｍ／ｓ） ８２．６３４ ９０．３２

计算时间／ｓ １ 约３０

·１６·
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表４　ＡＴＫ不同摄动力模型的结果
Ｔａｂ．４　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｎＡＴＫ

参数 二体 Ｊ２ ＨＰＯＰ

Δｖ１／（ｍ／ｓ） ４０．９８ ４０．３ ４０．３０１

α１／（°） １８０ １８０ １８０

Δｖ２／（ｍ／ｓ） ４０．４５８ ４０．５９５ ４０．５７７

α２／（°） －２．０１５ －２．００９ －２．０１

θｐ／（°） ０ ０ ０

ａｔ／ｋｍ ２６５９５．３６ ２６５９５．０２ ２６５９４．６６

ｅｔ ０．５８４ ０．５８４０１ ０．５８４０４

２．５．３　真近地点角与任务参数的关系
在实际巡视多星的任务中，通常需要比较不

同位置目标卫星的巡视脉冲大小，进一步优化巡

视目标卫星的顺序。在０～３６０°范围，取步长为
１°，分析不同真近地点角在二体模型下的任务参
数，结果如图１７～１８所示。

图１７　脉冲大小和目标轨道圈数
Ｆｉｇ．１７　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｉｍｐｕｌｓｅａｎｄｏｒｂｉｔａｌｔｕｒｎｓ

图１８　实际任务总时间
Ｆｉｇ．１８　Ｔｈｅｔｏｔａｌｔｉｍｅｏｆｍｉｓｓｉｏｎｉｎｆａｃｔ

分析仿真结果，可以得到以下结论：

１）表３的结果表明，本文提出的与ＡＴＫ结合
的策略相较于已有文献中的方法，能更有效地应

用于ＨＥＯ对同步带的巡视任务，从而验证了本文
策略的有效性。对摄动力模型下轨道机动最优策

略的求解（见表４）发现，两次脉冲最优施加位置
均在近地点附近，且飞越点靠近远地点，这一结果

与文献［１３］提出的双切向脉冲策略吻合，证实了
本文策略的最优性。此外，与２３２节结果中第
二次最优脉冲位置的偏差，主要源于 ＡＴＫ自身约
束条件引入的误差。

２）分析图１７和图１８可知，在真近地点角接
近３６０°时，任务时间出现显著增加。这种现象是
由目标卫星轨道半长轴与理想地球同步轨道半长

轴之间存在微小差异所致。该增加表明，在满足

终端约束的前提下，延长任务时间有助于降低所

需的总脉冲消耗。

３）通过分析图４和图１７可以发现，在真近地
点角接近９０°和２７０°这两个位置附近，所需的脉
冲大小近似为０，这与巡视卫星每天两次经过目
标同步带的升交点和降交点（自然交会点）相对

应，表明这些位置是巡视卫星能够实现自然巡视

同步带的区域。目标卫星距离这两处自然交会点

越远，所需的机动脉冲越大。因此，在巡视顺序规

划中，往往需要重点考虑目标卫星的真近地点角

与该巡视卫星自然交会点的位置关系。

３　结论

本文深入研究了大椭圆转移轨道在对同步带

执行异面飞越任务中的应用。基于现有算法，采

用大步长遍历的方法，成功获得了满足极小值条

件的初始迭代值，并证明了最优飞越点位于巡视

轨道的升交点处。利用ＡＴＫ仿真软件，分析了大
椭圆转移轨道升交点地理经度的漂移特性，并探

讨了不同交会地方时和飞越方式对相对距离、太

阳角等终端约束的影响规律，进而确定了不同当

地地方时下的最优飞越方向。此外，研究分析了

地影约束对巡视任务的影响，结果表明该约束在

一年中的大部分时间里对同步带巡视任务的影响

时间相对较短。

在此研究基础上，本文进一步探讨了在二体

模型假设及最大时间约束下，单颗ＨＥＯ卫星对单
颗ＧＥＯ卫星实施巡视任务时的燃料最优机动策
略。在现有算法的基础上，提出了一种有效估计

第一次机动脉冲大小和方向初值的方法，该方法

确保了迭代求解结果能够稳定收敛于燃料最优

解。随后，结合 ＡＴＫ软件的微分修正模块，将二

·２６·
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体模型下的最优结果作为初解，通过迭代修正获

得了不同摄动力模型下的最优任务参数。通过分

析目标卫星不同真近地点角对应的任务脉冲大

小，验证了本文策略的有效性，为后续优化单对多

卫星巡视顺序提供了重要的理论依据。
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ｓｐａｃｅｍｉｓｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｓｏｆｔｗａｒｅ［Ｊ］．
ＭｅｃｈａｎｉｃｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２４，４６（２）：２４１－２４９．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　谢文杰，邵圣祥，王霞，等．基于影锥特征角的近圆轨道
卫星进出地影时间的快速判定法［Ｊ］．载人航天，２０２０，
２６（３）：２７８－２８３．
ＸＩＥＷＪ，ＳＨＡＯＳＸ，ＷＡＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｆａｓｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆ
ｅａｒｔｈｓｈａｄｏｗｅｎｔｒｙａｎｄｅｘｉｔｔｉｍｅｆｏｒｎｅａｒｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｂａｓｅｄｏｎｃｏｎｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃａｎｇｌｅ［Ｊ］．Ｍａｎｎｅｄ
Ｓｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０２０，２６（３）：２７８－２８３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
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