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利用径向力平衡飞行控制的航天器高精度轨道捕获方法
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摘　要：为实现对探测器轨道形状与高度的精准调整，提出一种径向力平衡飞行的航天器连续推力控制
新方法。建立连续推力平衡飞行的动力学极坐标模型，并推导出特殊条件下的解析轨道解，进一步分析边值

条件，给出连续推力的控制律。利用这一平衡飞行控制理论，构建轨道捕获的最优控制策略。考虑推力器的

推力水平，通过一次或多次的控制过程，实现对轨道形状、轨道高度及轨道相位的综合调整。数值仿真表明：

利用平衡飞行的轨道控制方法，配置微小推力器的空间引力波探测器可以实现高精度的轨道捕获；该方法具
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有控制过程可解析、计算量小、简便、实用等特点。
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　　引力波是爱因斯坦相对论的重要预言之一，
开展引力波探测是人类认识宇宙的重要手段。

２０１６年初，美国ＬＩＧＯ合作组宣布探测到引力波，
人类进入利用引力波探测宇宙的新时期。相比

地面探测装置，空间引力波探测具有波源类型

丰富、时空尺度广、探测精度高等特殊优势，将

打开毫赫兹频段的引力波探测窗口［１－３］。当前

国际知名的空间引力波探测计划有欧美的 ＬＩＳＡ
计划［３－５］，中国的天琴计划［６］、太极计划［７］等。

其中，ＬＩＳＡ计划、太极计划采用日心轨道编队方
案，而天琴计划采取地心轨道星座方案。不管

哪种方案，探测系统都对探测器的空间分布构

形精度提出了极高要求［８］。根据空间引力波探

测器特点，为实现高精度控制，需要配置微推力

器［９］。因而，基于微推力的轨道精确控制是其

中的关键技术之一。

轨道的捕获控制是星座构形控制的基础。根

据推力器配置的不同，实现航天器轨道捕获的方

式有冲量式机动和有限推力机动等方式。冲量式

轨道机动计算简便，学者们对冲量式轨道机动设

计已经进行了大量研究［１０］。冲量式机动要求航

天器的速度变化在瞬间完成［１１］，实际工程中很难
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实现理想的冲量推力，冲量式轨道机动存在着燃

耗较大，精度不高的缺点。随着航天任务对精度

要求的不断提高以及小推力技术的进步，近年来

许多学者对小推力轨道机动技术进行了很多研

究［１２－１３］。小推力轨道机动技术拓展了轨道动力

学理论研究范畴：Ｙａｎｇ等使用连续推力在小行
星附近生成人工平动点，并开展相关研究［１４］；

ＥＬＭａｂｓｏｕｔ等通过优化连续小推力方向给出了
卫星交会的新方法［１５］；Ｋｕｅｔｔｅｌ等提出了基于连
续推力的机动瞄准方法［１６］；Ｄａｃｈｗａｌｄ等使用进
化神经控制研究了连续推力最优轨迹问题［１７］；

Ｍａｅｓｔｒｉｎｉ等对发动机施加推力时的不确定性因
素进行分析，提出了一些应对方法［１８］；Ｉｚｚｏ等在
地球到金星的连续小推力星际转移背景中，用

深度神经网络方法表示最优转移问题，得到优

化的结果［１９］；Ｚａｖｏｌｉ等使用强化学习方法对存
在强不确定性和干扰的小推力星际转移问题开

展研究［２０］。小推力轨道控制设计方法主要分为

直接法和间接法。直接法将轨道设计问题转化

为参数优化问题，可采用非线性规划算法进行求

解［２１－２２］；Ｐｏｎｔａｎｉ等提出了一种基于李雅普诺夫
稳定性的连续小推力反馈控制律，对非线性地球

轨道控制进行研究［２３］；此外，他们还采用小推力

与非线性轨道控制结合的方法对低月球轨道捕获

任务开展研究，结果表明采用上述控制方法可以

有效实现航天器的月球轨道捕获［２４］。间接法直

接利用庞特里亚金极大值原理将轨道设计问题转

化为两点边值问题，而后者一般采用数值打靶进

行求解［２５－２６］，ＨｅｒｎａｎｄｏＡｙｕｓｏ等在庞特里亚金极
大值原理的基础上研究了圆轨道航天器最优小推

力避碰问题，给出了较为准确的解析解［２７］。无论

是直接法、间接法，都离不开数值求解，几乎都需要

较为准确的初值猜测以及多次迭代计算。初值猜

测不准确又会导致结果不收敛，多次迭代计算会带

来巨大的计算量。因此，在目前的小推力轨道控制

研究领域，可解析求解的轨道控制策略有重要

意义。

本文面向地心轨道空间引力波探测器，研究

轨道精确捕获问题的解析算法。提出了平衡飞行

轨道控制方法，建立平衡飞行条件下基于连续小

推力的轨道运动方程；进行轨道积分，并将轨道积

分转化为椭圆积分进行求解，进而可以解析计算

连续小推力的轨道控制律，该控制律可以在航天

器轨道高度不变的情况下，实现瞬时轨道大小与

形状（长半轴、偏心率等）的调整；通过数值仿真

验证了本方法的可行性。

１　轨道捕获任务建模

１．１　轨道机动任务描述

本文的研究对象是，地心轨道的空间引力波

探测器，以天琴计划为例，三星均运行在地心距约

１０５ｋｍ的地心圆轨道上，呈等边三角形排列。在
科学探测期间，探测精度与分辨率对星座构形稳

定性提出了极高要求［８］，具体的构形稳定性指标

见表１。

表１　表征等边三角形稳定性的指标要求
Ｔａｂ．１　Ｉｎｄｅｘｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆ

ｔｈｅｅｑｕｉｌａｔｅｒａｌｔｒｉａｎｇｌｅ

稳定性

要素

干涉臂长

变化量／ｋｍ
呼吸角

变化量／（°）
臂长变化率／

（ｍ·ｓ－１）

大小要求 ＜１５００ ＜１．５ ＜９

由于存在入轨初始偏差以及在轨运行中的摄

动，航天器的瞬时轨道可能与其标称轨道不一致，

若不施加轨道控制，卫星构形会很快偏离期望构

形，需要进行单星轨道捕获和多星构形捕获，使其

进入期望构形并能够稳定保持。欲使三颗卫星构

成的星座构形长期稳定，首先需要三星各自的轨

道都为高近圆轨道，即偏心率接近为零。

本文重在解决轨道形状调整的问题，天琴三

星星座如图１所示，目标是在大小确定但方向可
调的连续微推力作用下，将卫星的瞬时轨道由椭

圆形调整为高近圆形。

图１　天琴三星星座示意图
Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＴｉａｎＱｉｎ３

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ

１．２　坐标系建立

地心惯性坐标系 ＯＸＹＺ：原点 Ｏ位于地球中
心，ＯＸ轴沿地球赤道面和黄道面交线指向某历
元的春分点方向，ＯＺ轴指向地球北极，ＯＹ轴由右
手定则确定。

·８２·
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极坐标系：如图２所示建立极坐标系，以地心
为极点，从地球指向航天器初始位置的射线为极

轴，以轨道所在平面为极平面，规定航天器飞行方

向为角度变化的正方向。航天器的位置及速度可

用极径与极角表示。

图２　轨道与极坐标示意图
Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｏｒｂｉｔａｎｄｐｏｌａｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

１．３　平衡飞行轨道控制方法

平衡飞行指航天器在飞行过程中保持在径向

方向的受力平衡，如果径向初速度也为零，则航天

器的轨道高度（或地心距离）不变，势能稳定，动

能的增减仅来自推力加速度的施加。基于平衡飞

行条件，可使瞬时轨道为椭圆的航天器，在轨道高

度不变的情况下实现轨道形状控制，即进入高近

圆轨道，而这正是空间引力波探测器对轨道形状

的基本要求。

在极坐标系下描述航天器的质心运动，列写

径向运动方程以及周向运动方程：

ｄ２ｒ
ｄｔ２
＝ｒｄβｄ( )ｔ

２

－μ
ｒ２
＋ａＴｒ

ｄ
ｄｔｒ

２ｄβ
ｄ( )ｔ＝ｒａＴ{

θ

（１）

其中：ｒ为航天器地心矢径，β为 ｔ时刻航天器转
过的地心角，μ为地球引力常数，ａＴｒ为推力加速度
矢量的径向分量，ａＴθ为推力加速度矢量的周向
分量。

连续推力加速度大小恒定，方向可以调整，定

义推力加速度矢量（大小为 ａＴ）与当地水平面夹
角为当地推力加速度倾角，记为ΘＰ。则推力加速
度可分解为：

ａＴｒ＝ａＴｓｉｎΘＰ
ａＴθ＝ａＴｃｏｓΘ{

Ｐ

（２）

将式（２）代入式（１）可得：
ｄ２ｒ
ｄｔ２
＝ｒｄβｄ( )ｔ

２

－μ
ｒ２
＋ａＴｓｉｎΘＰ

ｄ
ｄｔｒ

２ｄβ
ｄ( )ｔ＝ｒａＴｃｏｓΘ{

Ｐ

（３）

定义平衡飞行条件，在极坐标系下航天器径

向受力平衡，径向速度和径向加速度都为零，即：

ｄ２ｒ
ｄｔ２
＝０

ｄｒ
ｄｔ

{ ＝０
（４）

将式（４）代入式（３）并化简，可得：
ａＴ
ｒｓｉｎΘＰ＝

μ
ｒ３
－ ｄβｄ( )ｔ

２

ａＴ
ｒｃｏｓΘＰ＝

ｄ２β
ｄｔ

{
２

（５）

根据平衡飞行条件，认为地心距离恒定，在轨

道机动过程中不变，这也限定了这种理想的转移

应该满足近地点与远地点的时机约束。

如果飞行器从椭圆轨道向圆轨道过渡，ｒｆ
为目标圆轨道的地心距，圆轨道的轨道角速度

定义为 μ／ｒ３槡 ｆｎ，将椭圆轨道的瞬时角速度定
义为ωｄβ／ｄｔ，将式（５）两边取平方和，可以
得到：

ａＴ( )ｒ
２

＝（ｎ２－ω２）２＋ ｄωｄ( )ｔ
２

（６）

因此

± ｄω
ａＴ( )ｒ

２

－（ｎ２－ω２）
槡

２

＝ｄｔ （７）

对两边积分

　ｔ＝∫
ｔ

０
ｄｔ＝±∫

ｎ

ω

ｄω
ａＴ( )ｒ

２

－（ｎ２－ω２）
槡

２

（８）

如果式（８）可以计算，则在大小为 ａＴ、倾角为
ΘＰ的推力加速度作用下，均可以求解从椭圆轨道
向圆轨道的平衡飞行的轨道机动时间 Δｔ与过程
参数。

２　动力学方程的解析求解

２．１　化简为椭圆积分进行求解

对式（８）中积分项的分母进行变换，定义航
天器的引力加速度为 ｇ０μ／ｒ

２，并令推力加速度

与引力加速度之比为ρａＴ／ｇ０，可以做如下变换：

ａＴ( )ｒ
２

－ ｎ２－ω( )
槡

２ ２＝ｎ２ ρ２－ １－ω
２

ｎ( )２槡
２

（９）
基于此可以进行一系列推导。

１）当ω＜ｎ时，设推力加速度与圆轨道引力

加速度之比定义为ρ
ａＣ
ｇ０
＝１ｋ，并令τ

２＝１－ω
２

ｎ２
，

·９２·
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经一系列变换推导，当ω＜ｎ时，可得：

ｔ＝∫
ｔ

０
ｄｔ＝ ｋ２ｎ∫

τ２０

０

ｄα
（１－α）（１－ｋ２α２槡 ）

（１０）

式中：τ２０＝１－
ω２

ｎ２
；ｋ＝１

ρ
＝
ｇ０
ａＴ
，ｇ０＝

μ
ｒ２
；α为积分变

量。经分析可知，式（１０）属于第一类椭圆积
分［２８］。其定积分可以求解，可用函数 ＥｌｌｉｐｔｉｃＦ函
数表示为：

ｔ＝１
ｎ

ｋ
１＋槡 ｋＥｌｌｉｐｔｉｃＦａｒｃｓｉｎ

１＋ｋα
槡２ ，

２
１＋( )ｋ

α＝１－ω
２
ω２ｎ

α＝０

（１１）
２）当ω＞ｎ时，可得

ｔ＝∫
ｔ

０
ｄｔ＝ ｋ２ｎ∫

τ２０

０

ｄα
（１＋α）（１－ｋ２α２槡 ）

（１２）

式中，τ２０ ＝
ω２

ｎ２
－１。对此进行积分，可用函数

ＥｌｌｉｐｔｉｃＦ表示为：

ｔ＝１
ｎ

ｋ
ｋ槡＋１
ＥｌｌｉｐｔｉｃＦａｒｃｓｉｎ １＋ｋα

槡２ ，
２
ｋ( )＋１

α＝０

α＝１－ω
２
ω２ｎ

（１３）

２．２　边值条件分析

分析式有解的条件是：

ａＴ( )ｒ
２

－（ｎ２－ω２）２≥０ （１４）

进而有

ａＴ
ｒ≥ ｎ２－ω２ （１５）

其代表的物理意义是：在平衡飞行控制过程中，需

要施加的推力加速度与可实现调整的角速度范围

存在约束关系。

比如，对于标称圆轨道半径为 ｒ、角速度为 ｎ
并且推力值大小为 ａＴ的控制过程来说，航天器
初始轨道角速度需要满足一定范围才能够实现

轨道机动任务，由式（１５）可知，初始角速度范
围为：

ω∈ ｎ２－
ａＴ

槡 ｒ， ｎ２＋
ａＴ

槡[ ]ｒ （１６）

对式（１６）进行变换，式（１６）两边同除以 ｎ２，注意

到前文定义过 ｎ μ／ｒ３槡 ｆ，以及 ｇ０μ／ｒ
２，可以

得到：

ａＴ
ｇ０
≥ １－ω

２

ｎ２ （１７）

定义椭圆轨道瞬时速度为 ｖＥ，标称圆轨道速

度为ｖＣ。假设飞行过程的轨道地心距不变，故
而有：

ω２

ｎ２
＝
ｖ２Ｅ
ｖ２Ｃ

（１８）

活力公式给出了航天器瞬时速度、轨道地心

距与瞬时轨道半长轴的关系：

ｖ２＝μ ２ｒ－
１( )ａ （１９）

将式（１９）代入式（１８），化简可得：

ω２

ｎ２
＝
μ ２ｒ－

１
ａ( )
Ｅ

μ ２ｒ－
１
ａ( )
Ｃ

＝２－ｒａＥ
（２０）

将式（２０）代入式（１６），则实现调整的半长轴范
围为：

ａ∈ ｒ
１＋ａＴ／ｇ０

，
ｒ

１－ａＴ／ｇ[ ]
０

（２１）

式（２１）的含义是：半长轴在这个范围内，且
近地点地心距或远地点地心距为 ｒ的椭圆轨道，
可以用上述方法调整到半径为ｒ的圆轨道。

式（１６）与式（２１）本质相同，表达的都是某确
定推力加速度的调整能力。若不满足这一条件，

则说明调整任务的目标范围过大或发动机推力过

小，此时可以通过增大推力值或者采取多次控制

的方法，实现控制目标。

２．３　控制律———推力加速度矢量的求解

采取的是方向可调的定值连续推力，故而轨

道控制律为整个控制过程中推力方向关于时间的

函数。本模型是平面模型，且只以调整轨道形状

为目标，暂不涉及轨道面方向的调整，控制律可表

达为推力倾角关于时间的函数。

２３１　求解推力加速度倾角ΘＰ的步骤

１）对于从ω０→ｎ的控制过程，等间距给出角

速度变化序列，ω＝ω０∶Δω∶ｎ。
２）根据式（１１）（ω＜ｎ时）和式（１３）（ω＞ｎ

时），计算时间序列［ｔ０，ｔ１，…，ｔｎ］。
３）前文定义ｄβ／ｄｔω，将式（５）改写为：

ａＴ
ｒｓｉｎΘＰ＝

μ
ｒ３
－ω２

ａＴ
ｒｃｏｓΘＰ＝

ｄω
ｄ

{
ｔ

（２２）

由式（２２）可确定推力加速度倾角 ΘＰ的大小与
象限。

４）容易计算出ｔ－ω－ΘＰ序列。
２３２　将推力矢量在惯性系表达

定义如下物理量：Ｈ表示航天器所在位置的

·０３·
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当地水平线，方向沿航天器飞行方向（单位矢

量）；ｎ表示轨道平面的法向量（单位矢量）。
使Ｈ绕ｎ在轨道平面内旋转 ΘＰ，可得推力

加速度矢量的方向，进一步利用坐标变换可计算

得出推力加速度矢量在地心惯性系下的表达，计

算方法为：

ａＴ＝ ａＴ ·［ＨｃｏｓΘＰ＋（ｎ·Ｈ）ｎ（１－ｃｏｓΘＰ）＋
（ｎ×Ｈ）ｓｉｎΘＰ］ （２３）

３　平衡飞行轨道控制方法的应用

在平衡飞行条件及上述推力作用下，航天器

可以在轨道高度不变的情况下，通过施加连续推

力，连续地改变关键的轨道参数。

３．１　航天器角速度（相位角）调整

前文计算ｔ－ω－ΘＰ序列的过程即可直观表

达航天器角速度的调整过程。当推力矢量与飞行

方向夹角为锐角时，航天器的运动为加速过程；当

推力矢量与飞行方向夹角为钝角时，航天器的运

动为减速过程。

由于要满足平衡飞行条件，无论是加速过程

还是减速过程，始终保持航天器径向受力平衡，所

以航天器轨道高度不变，做变速圆周运动，从而可

以实现相位角的调整。由二体运动理论可得出如

下结论：在变速圆周运动过程中，航天器的瞬时轨

道半长轴在连续地变化，加速过程轨道半长轴持

续增加，减速过程轨道半长轴则持续减小；同时，

偏心率参数也在发生变化。

３．２　轨道形状调整

上文介绍了平衡飞行的控制策略，这是个变

速圆周运动的过程。航天器高度不变，瞬时轨道

的半长轴持续变化，同时瞬时轨道偏心率在持续

变化。经仿真分析可知，轨道偏心率调整策略如

图３所示。

图３　偏心率调整策略
Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

需要说明的是，为保证在控制过程高度（或

地心距）不变，控制开始的点应在瞬时轨道的近

地点或远地点，且整个控制过程中，航天器总位于

该时刻瞬时轨道的近地点或远地点，瞬时轨道的

拱线随航天器控制机动过程转动。

４　仿真验证

为验证本文所提方法的有效性，在此以天琴

计划卫星的轨道捕获控制为例开展仿真分析。

４．１　仿真初值设置

天琴卫星轨道［８］半长轴取１０５ｋｍ，轨道倾角

为９８１９°、初始近地点辐角为０°、初始升交点赤
经为０°、初始真近点角为 ０°，历元选取 ２０３５年
１月１日０点０分，卫星面质比设为００２ｍ２／ｋｇ，
地球重力场使用ＥＧＭ２００８引力模型，大气阻力使
用ＪａｃｃｈｉａＲｏｂｅｒｔ模型，太阳、月球引力根据星历
生成，太阳光压常数设为１；卫星发动机提供连续
推力的大小为１０００μＮ，推力方向可调；天琴卫星
的初始质量取２００ｋｇ。

根据式（２１）计算可得，在以上初始仿真参数
的条件下，初始椭圆轨道半长轴在［１０５－１２５４２３，

１０５＋１２５４５４］ｋｍ范围内时，可以在控制结束时
刻将轨道形状调整为圆形。本文取初始椭圆轨道

半长轴分别为（１０５－１２５）ｋｍ和（１０５＋１２５）ｋｍ
进行仿真验证。

４．２　仿真结果

４．２．１　由椭圆轨道转移到圆轨道

初始椭圆轨道半长轴分别为（１０５－１２５）ｋｍ

和（１０５＋１２５）ｋｍ，由式（２２）可计算出控制律，即
整个控制过程中推力加速度倾角的变化，由半长

轴较小和较大的椭圆轨道转到圆轨道的推力倾角

如图４所示。

（ａ）由较小椭圆轨道转移到圆轨道
（ａ）Ｆｒｏｍｓｍａｌｌｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

·１３·
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（ｂ）由较大椭圆轨道转移到圆轨道
（ｂ）Ｆｒｏｍｌａｒｇｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

图４　控制律
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ

从较小椭圆开始轨道转移，控制时长为

３７２８２ｓ（约１０３ｈ）；由较大椭圆轨道转移，控制
时长为３７１９３ｓ（约１０３ｈ）。控制过程结束，航
天器理论上在此时刻进入标称圆轨道，即完成了

轨道捕获任务。

航天器角速度变化的解析解和数值解对比

如图５所示，结果显示解析方法所求结果与数
值验证吻合。其中数值积分参数设置如下：仿

真步长为０１ｓ，采取４阶龙格 －库塔法进行数
值积分，相对误差容限为 １０－１３，绝对误差容限
为１０－１３，变量的初值设置与上述解析仿真初值
相同。

由半长轴较小和较大的椭圆轨道转到圆轨道

的半长轴变化如图 ６所示，偏心率变化如图 ７
所示。

（ａ）由较小椭圆轨道转移到圆轨道
（ａ）Ｆｒｏｍｓｍａｌｌｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

（ｂ）由较大椭圆轨道转移到圆轨道
（ｂ）Ｆｒｏｍｌａｒｇｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

图５　角速度变化解析解与数值解对比
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｎａｌｙｔｉｃａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆ

ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ａ）由较小椭圆轨道转移到圆轨道
（ａ）Ｆｒｏｍｓｍａｌｌｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

（ｂ）由较大椭圆轨道转移到圆轨道
（ｂ）Ｆｒｏｍｌａｒｇｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

图６　半长轴变化
Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓ

·２３·
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（ａ）由较小椭圆轨道转移到圆轨道
（ａ）Ｆｒｏｍｓｍａｌｌｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

（ｂ）由较大椭圆轨道转移到圆轨道
（ｂ）Ｆｒｏｍｌａｒｇｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

图７　偏心率变化
Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ

　　从图６、图７可看出，发动机关机时，长半轴
达到标称值，而轨道偏心率已降为０，卫星进入目
标圆轨道。

航天器高度变化如图８所示，仿真结果显示
航天器高度几乎不变，与“平衡飞行”条件相

符合。

上述是在ＣＰＵ为ＡＭＤＲｙｚｅｎ５５６００Ｕ、ＲＡＭ
为１６ＧＢ、操作系统为 Ｗｉｎｄｏｗｓ１０的计算机上使
用ＭＡＴＬＡＢ软件开展的仿真，应用平衡飞行理论
的解析计算，由大椭圆到圆轨道和小椭圆到圆轨

道的两次仿真时长分别为 ０１５４４９１ｓ与
０２２０８０７ｓ，对比传统多冲量轨道机动控制律优
化需要动辄几分钟甚至几小时的大规模优化计算

相比，解析控制律大幅度缩短了计算时间，并且连

续推力控制对比多冲量控制方法提升了控制

精度。

（ａ）由较小椭圆轨道转移到圆轨道
（ａ）Ｆｒｏｍｓｍａｌｌｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

（ｂ）由较大椭圆轨道转移到圆轨道
（ｂ）Ｆｒｏｍｌａｒｇｅｒｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｏｒｂｉｔｔｏｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔ

图８　高度变化
Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｈｅｉｇｈｔ

４．２．２　由椭圆轨道经多次控制转移到圆轨道
初始椭圆轨道半长轴为９９９８５ｋｍ，初始偏心

率为５×１０－５，轨道倾角为９８１９°、近地点辐角为
０°、升交点赤经为０°、真近点角为０°，此时远地点
地心距为９９９９０ｋｍ，近地点地心距为９９９８０ｋｍ；
目标轨道是半径为１０５ｋｍ的圆轨道，其余轨道根
数基本一致。

根据平衡飞行控制理论，轨道转移到少需要

两次控制，第一次控制从轨道的远地点开始，近地

点地心距从９９９８０ｋｍ抬升至１０５ｋｍ，第一次轨
道转移后，轨道半长轴为９９９９５ｋｍ，近地点地心
距为９９９９０ｋｍ，远地点地心距为１０５ｋｍ，第二次
控制从转移后轨道的远地点开始，再次将近地点

地心距从９９９９０ｋｍ抬升到１０５ｋｍ后，完成轨道
转移任务。由式（１１）、式（１３）计算，第一次控制
时间为２０５３９ｓ，第二次控制时间为１０２６８ｓ。

在两段控制过程中，航天器的控制律如图９

·３３·
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所示，半长轴变化如图 １０所示，偏心率变化如
图１１所示。在两段控制中，推力倾角均沿着时间
下降，第二段控制后推力倾角降为０代表最终轨
道为圆形。这里偏心率经历了一个阶梯式的提升

（ａ）第一次控制
（ａ）Ｔｈｅｆｉｒｓｔｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌ

（ｂ）第二次控制
（ｂ）Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌ

图９　轨道捕获过程控制律
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｉｎｏｒｂｉｔａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ

图１０　轨道捕获过程半长轴变化
Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓｉｎｏｒｂｉｔａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ

图１１　轨道捕获过程偏心率变化
Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｉｎｏｒｂｉｔａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ

过程，即两次提升到达目标；而偏心率第一次凑巧

基本保持不变，在经过第二次控制时降到０，从而
由椭圆轨道变成高近圆轨道。

由图１０、图１１可以看出，经过两段轨道转移
后航天器轨道半长轴提升至１０５ｋｍ，偏心率降低
至接近０，完成任务指标，控制律的解析计算仿真
总共用时 ０２８５０８ｓ，发动机开机两次，关闭两
次。当然在推力较大时，有一定裕量的条件之下，

这两步控制过程还可以进一步优化，寻找出全局

最优解。

５　结论

本文针对连续小推力机动条件下的地心轨道

航天器的轨道捕获问题进行了具体研究，提出了考

虑径向力的平衡飞行轨道控制方法，从航天器角速

度调整、轨道形状调整、轨道高度调整三个方面展

开分析，进一步提出了特殊飞行条件下轨道捕获问

题的控制律，并开展了仿真分析，结果表明：

１）本文所提出的轨道控制策略可以精确实
现轨道形状调整、航天器角速度及高度调整等目

标；而且如果需要实现的轨道参数调整范围相对

于推力过大，则可以使用多次、多圈控制方式灵活

进行调整。

２）解析计算控制律极大减小了计算量和仿
真时间，避免了传统优化算法复杂的迭代和初值

猜测，且控制精度极高，可以达到引力波探测任务

的精度要求。

３）本文所提的平衡飞行轨道控制方法给出
了特殊情况下小推力轨道飞行的解析解，为小推

力机动轨道的设计研究提供了新的思路，具有启

发意义。

·４３·
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单星轨道的精确捕获可以为后续星座构形的

精确捕获研究提供基础，下一步将针对空间引力

波探测器星座构形的高精度捕获与保持控制问题

继续开展研究。
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