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摘　要：针对单追踪星在轨服务多目标星的高精度交会轨迹优化问题，提出一种基于多轮迭代修正的三
步串行优化方法。采用差分进化算法获得基于Ｊ２摄动解析模型的交会序列与机动脉冲的近似解，通过序列
二次规划算法进行局部优化得到第一次交会机动脉冲的高精度解，构建多轮迭代修正模型更新后续目标星

状态及机动脉冲，以减小不同模型间误差的扩散影响。仿真结果表明，提出的方法能够以较少的优化迭代次
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数，较稳定得到机动成本近似最优的高精度多星交会机动参数。
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　　航天技术飞速发展，在轨航天器数量不断增
多，空间任务规模和复杂度也日渐增加［１－２］。在

一次飞行任务中访问多个空间目标，可以提高任

务收益，降低任务平均成本，这一思路在小行星探

索中尤为明显且已经成功运用［３］。针对近地空

间，在轨加注、碎片清除等在轨服务任务同样对一

次任务访问多个目标提出了需求［４－６］。多星交会

轨迹优化是实现上述任务场景的关键技术［７］。

多星交会轨迹优化问题是航天动力学领域的

一个经典问题，诸多学者针对该问题开展了研究，

大多可以从动力学模型和算法框架两个方面加以

总结［８－９］。作为大规模空间目标访问的基础，对

单转移段速度增量的高效度量能够提高全局优化

过程中目标分配和序列优化的效率。Ａｌｆｒｉｅｎｄ
等［１０］揭示了小倾角地球同步轨道（ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙ
ｏｒｂｉｔ，ＧＥＯ）多星交会问题的转移速度增量与赤
道面内角动量矢量投影点相对距离的正比关系，

并将其转化为平面点集最短路径求解问题。
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Ｈｕａｎｇ等［１１］、Ｃｈｅｎ等［１２］分别采用半解析和解析

的方法基于轨道参数差值对 Ｊ２摄动下两目标之
间交会所需最优速度增量进行估算。Ｚｈａｎｇ
等［１３］对Ｊ２摄动条件下的轨道动力学模型进行线
性化近似用于求解多脉冲交会方案。Ｙａｎｇ等［１４］

提出了一种基于Ｌａｍｂｅｒｔ算法做同伦打靶的轨道
两点边值问题求解方法，可用于求解摄动条件下

航天器长时间转移交会问题。

对于多星交会轨迹优化问题所涉及的混合整

数非线性优化问题，学者们通过对优化算法的适

应性改进及应用得到了不错的优化结果。

Ｂａｋｈｔｉａｒｉ等［１５］针对二体轨道下的多星交会问题，

采用改进的粒子群（ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，
ＰＳＯ）算法对转移脉冲进行优化。Ｄｕｔｔａ等［１６］针

对多星在轨服务问题，提出了等价分布式的交会

策略，将其刻画为最小成本网络流问题，通过局部

搜索算法进行最优求解。Ｙｕ等［１７］针对 ＧＥＯ非
共面在轨服务场景，同时以燃料成本与转移时间

为指标，采用多目标粒子群算法进行优化。Ｚｈｕ
等［１８］建立了基于服务星 －燃料站协同在轨服务
网络的多星交会模型，考虑了 Ｊ２摄动对燃料成本
的影响，通过一种基于密度的混合空间聚类算法

进行多星访问优化。此外，Ｈｕａｎｇ等［１９］基于解析

速度增量估算模型推导出目标函数相对于优化变

量的偏导数以及约束表达式，并以此引导非线性

规划问题的求解。由于多星交会问题的复杂性和

层次性，许多学者采用了分层优化的方法进行模

型的建立和求解。Ｚｈａｎｇ等［２０］、Ｚｈａｏ等［２１］以及

Ｌｉ等［２２］在处理 Ｊ２摄动下的多星交会问题时，都
采用了分层优化策略，将序列问题和脉冲问题进

行有效解耦，改善了全局优化效果。对于末端速

度约束更加自由的多星飞越规划问题，彭晨远

等［２３］采取了两层优化方法得到不同精度模型下

的脉冲解。

已有研究大多关注二体或 Ｊ２解析摄动模型
下的多星交会，还未看到基于高精度摄动轨道

积分模型的多星交会研究。高精度轨道模型的

计算量远大于二体及解析摄动模型，采用进化

计算等优化算法直接基于高精度轨道模型进行

优化往往计算效率过低。对单次交会常采用微

分修正将二体及解析摄动模型改进为高精度结

果，但存在迭代过程对初值敏感而难以收敛的

问题。

本文提出一种高精度多星交会优化方法：基

于Ｊ２摄动解析模型得到多星交会序列以及脉冲
近似解，对近似解进行微分修正得到第一次交会

的高精度解；采用多轮迭代修正的方法对后续交

会进行逐段状态更新并重新规划，以得到满足交

会精度要求及速度增量近最优的多星交会轨迹

方案。

１　多星交会任务场景

单追踪星对多目标星的交会服务场景如图１
所示，多颗目标星处于相邻但不相同的轨道面以

及轨道位置（为方便展示，图１中刻画为同一圆
轨道），各目标星的序号标记为ｐ∈｛１，２，３，…，
Ｎ｝，Ｎ为目标星总数量。

图１　多星交会场景示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｍｕｌｔｉｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｓｃｅｎａｒｉｏ

追踪星由运载火箭发送至交会序列第一颗

目标星相同空间位置速度状态，与第一颗星交

会过程的机动消耗在多星交会任务中不做考

虑。任务开始时，追踪星从第 １颗目标星所在
位置出发，经不同转移轨道逐个与目标星交会，

总共存在 Ｎ－１个转移弧段。该过程分为三个
主要步骤：首先，追踪星施加脉冲机动经转移轨

道与目标星交会；其次，追踪星与目标星保持相

同位置速度进行自由飞行，并在规定的时段完

成在轨服务任务；最后，追踪星施加脉冲机动离

开该目标星进入转移轨道前往下一个目标星。

所有转移弧段按照上述步骤循环进行，直到完

成 Ｎ颗目标星的交会任务。为满足工程实际需
求，追踪星与目标星的轨道计算均基于高精度

摄动轨道积分模型。

对于第 ｎ∈｛１，２，３，…，Ｎ－１｝次交会任
务，将每个转移弧段的目标星序号、交会转移时

间以及在轨服务时间分别设置为 ｐｎ、Δｔｔｒａｎｓ，ｎ和
Δｔｓｅｒｖ，ｎ。对于单次交会的轨道转移，多脉冲转移
较两脉冲转移往往成本更小［２４］。在交会过程中

采用多脉冲形式，每个转移弧段脉冲数量相同，

脉冲序号为 ｉ∈｛１，２，３，…，Ｍ｝，Ｍ为单次交

·５３１·
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会脉冲数量，每次机动的脉冲时刻和脉冲矢量分

别为ｔｎ，ｉ、Δｖｎ，ｉ。对于该多星交会任务，其初始时刻
设置为ｔ０，追踪星初始空间状态为ＥＣ（ｔ０），对于序
号为ｐ的目标星，其初始空间状态为ＥＴｐ（ｔ０），交会
过程中时间和轨道状态关系如下所示。

１．１　时间关系

第ｎ次交会任务的初始时刻和结束时刻分
别为：

ｔｎ０＝
ｔ０ ｎ＝１

ｔ０＋∑
ｎ－１

ｎｉ＝１
（Δｔｔｒａｎｓ，ｎｉ＋Δｔｓｅｒｖ，ｎｉ） １＜ｎ≤Ｎ－{ １

（１）
ｔｎｆ＝ｔｎ０＋Δｔｔｒａｎｓ，ｎ＋Δｔｓｅｒｖ，ｎ （２）

１．２　轨道状态关系

第ｎ次交会任务的目标星初始和结束时刻状
态分别为：

ＥＴｐ（ｔｎ０）＝Ｇ［ＥＴｐｎ（ｔ０），ｔｎ０－ｔ０］ （３）
ＥＴｐ（ｔｎｆ）＝Ｇ［ＥＴｐｎ（ｔ０），ｔｎｆ－ｔ０］ （４）

式（３）～（４）中Ｇ为轨道外推传播函数，考虑多种
摄动项影响时，基于式（５）所示常微分方程的数
值积分实现功能。

ｒ̈＝－μ
ｒ３
ｒ＋ａＪ＋ａｓ＋ａｍ＋ａｄ （５）

其中，ｒ为惯性坐标系下的位置矢量，ｒ为空间距
离，μ为地球引力常数，ａＪ为地球非球形摄动，ａｓ
为太阳引力摄动，ａｍ为月球引力摄动，ａｄ为大气
阻力摄动。

第ｎ次交会任务中，追踪星的交会初始轨道
状态如式（６）所示：

　ＥＣ（ｔｎ０）＝
ＥＴｐ１（ｔ０） ｎ＝１

Ｇ［ＥＴｐｎ－１（ｔ０），ｔｎ０－ｔ０］ １＜ｎ≤Ｎ{ －１

（６）
其中，第１次任务的初始轨道状态与第１颗目标
星相同，这是因为该场景假设追踪星部署于第一

颗目标星附近。

２　多星交会任务规划模型与方法

２．１　任务规划模型

第１节给出的多星交会问题可以看成是一个
动态旅行商优化问题，下面对其设计变量、优化目

标与约束条件进行建模。

２．１．１　设计变量
高精度多星交会任务轨迹规划最终得到完整

多星交会最优方案，其优化变量包括两部分：首先

是交会次序变量 Ｓ，如｛１，２，３，…，ｎ！｝，为整数变

量；然后是交会过程精确脉冲时间ｔｎ，ｉ以及交会过
程精确脉冲矢量Δｖｎ，ｉ，为实数变量。
２．１．２　优化目标

多星交会优化目标为整个任务过程所有脉冲

机动的速度增量总和最小：

ｍｉｎＪ＝∑
Ｎ－１

ｎ＝１
∑
Ｍ

ｉ＝１
Δｖｎ，ｉ （７）

２．１．３　约束条件
约束条件主要包括脉冲时间、脉冲矢量以及

交会末端位置等约束。

１）交会时间等式约束。采用固定时间交会
转移模式，交会转移时间及在轨服务时间之和需

与交会间隔时间相等：

Δｔｓｅｒｖ＋Δｔｔｒａｎｓ＝Δｔｉｎｔｅｒｖ （８）
其中，Δｔｉｎｔｅｒｖ为两次交会间隔时间，为尽可能通过
轨道面漂移来减小升交点赤经差 ΔΩ从而节省
航天器轨道机动成本，下面对间隔时间做出

规定。

首先，给出交会上限时间计算表达式，其定义

为目标航天器飞行Ｘ圈次所对应的时间：

Δｔｍａｘ＝Ｘ·２π
ａ３Ｔ
槡μ

（９）

其中，ａＴ为目标星轨道半长轴。
其次，追踪星与目标星升交点赤经差值完全

由轨道面漂移消除所需时间决定，即

Δｔｅｌｉｍ＝
ΩＴ－ΩＣ

Ω
·

Ｔ－Ω
·

Ｃ

＝
ΔΩ

ΔΩ
· 　　ΔΩ·ΔΩ

·
≤０

（１０）
其中，下标“Ｃ”和“Ｔ”代表相关参数分别属于追
踪星和目标星。

结合式（９）和式（１０）给出两次交会间总间隔
时间：

Δｔｉｎｔｅｒｖ＝

Δｔｅｌｉｍ ΔΩ·ΔΩ
·
≤０，Δｔｅｌｉｍ≤Δｔｍａｘ

Δｔｍａｘ ΔΩ·ΔΩ
·
≤０，Δｔｅｌｉｍ＞Δｔｍａｘ

１
２Δｔｍａｘ ΔΩ·ΔΩ

·











 ＞０

（１１）
其中，对于 ΔΩ 不断扩大的情况，Δｔｉｎｔｅｒｖ取
１
２Δｔｍａｘ，这样既能保证交会时间较充足，防止

Ｌａｍｂｅｒｔ解不收敛或者出现速度增量过大的情况，
又使得 ΔΩ增加量受到限制。
２）在轨服务时间下限约束。考虑交会后在

轨服务具体操作时间需求，设置时间下限：

Δｔｓｅｒｖ＞Δｔｓｅｒｖ＿ｍｉｎ （１２）

·６３１·
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３）单次脉冲值上限约束。受发动机性能影
响，单次脉冲大小存在上限：

Δｖｎ，ｉ＜Δｖｍａｘ （１３）
４）交会末端相对距离上限约束。高精度多

星交会对于每个交会段末端，均设置最大交会距

离误差：

ｒＴ，ｎ（ｔｎｆ）－ｒＣ，ｎ（ｔｎｆ） ＜ε （１４）
其中，ｒＴ，ｎ（ｔｎｆ）、ｒＣ，ｎ（ｔｎｆ）分别为第ｎ次交会时刻目
标星和追踪星的空间位置矢量，ε为最大交会距
离误差。

２．２　优化方法

２．２．１　三步串行优化方法
针对高精度摄动轨道积分过程计算量大，难

以直接进行全局优化的问题，本文提出三步串行

优化方法，如图２所示，对于第 ｉ次转移，有以下
优化流程。

图２　高精度交会三步串行优化方法
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅｓｔｅｐｓｅｒｉａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ

步骤１：初始化所有目标星轨道状态矢量。
步骤２：利用差分进化算法基于半解析估算

方法［１０］对于当前各星状态进行多星交会序列规

划问题的全局优化，得到Ｊ２摄动下速度增量估计
量最小的最优交会序列，该步骤优化变量为交会

序列Ｓ，优化目标函数为脉冲速度增量估计量总

和，如式（１５）所示：

ｍｉｎＪ１ ＝∑
Ｎ－１

ｎ＝１
Δ珓ｖｎ （１５）

其中，Δ珓ｖ为每个转移弧段速度增量估计量。
步骤３：选择步骤２最优交会序列中前两颗

星作为当前转移段追踪星与目标星，利用差分进

化算法，基于 Ｊ２摄动 Ｌａｍｂｅｒｔ同伦打靶方法
［１３］，

对得到的最优交会序列中第一个交会转移弧段，

进行Ｊ２摄动条件下的转移弧段脉冲时刻及近似
脉冲矢量的全局优化。优化变量为近似脉冲时刻

ｔ^ｎ，ｉ，以及近似脉冲矢量 Δ^ｖｎ，ｉ，优化目标函数为脉
冲近似速度增量总和：

ｍｉｎＪ２ ＝∑
Ｎ－１

ｎ＝１
∑
Ｍ

ｉ＝１
Δ^ｖｎ，ｉ （１６）

步骤４：基于高精度轨道模型，利用序列二
次规划算法对近似脉冲矢量进行局部微分修

正，以消除末端交会误差，得到当前序列第一个

交会转移弧段脉冲精确解。优化变量为交会过

程脉冲变量 ｔｎ，ｉ、Δｖｎ，ｉ，目标函数为交会末端相对
距离：

ｍｉｎＪ３，ｎ＝ ｒＴ，ｎ（ｔｎｆ）－ｒＣ，ｎ（ｔｎｆ） （１７）
步骤５：若相对距离指标 Ｊ３超出公差范围未

能满足约束，则返回步骤３；若满足约束，则输出
当前交会弧段脉冲精确解。

２．２．２　多轮迭代修正优化模型
上述优化方法能得到单转移弧段高精度交会

方案，但直接应用于多星交会连续多个转移弧段

优化时，存在模型误差扩散，难以收敛的问题。基

于三步串行方法提出多轮迭代修正的高精度优化

模型，具体流程如图３所示。
步骤１：输入追踪星以及未完成交会的目标

星的初始位置速度。

步骤２：通过三步串行优化方法获得单次交
会目标星对象及其高精度解。

步骤３：输出当前交会弧段高精度解，若还有
未交会目标星，更新高精度轨道摄动条件下目标

星轨道状态，转到步骤１重复上述步骤进行剩余
交会弧段求解，直至依次求解出所有交会弧段高

精度解。

该优化模型能够基于上一次高精度规划的

结果对后续目标星进行更新，并在此基础上对

剩余目标星交会近似解进行重规划，进而消除

目标星在 Ｊ２摄动模型和高精度摄动模型的累计
偏差。在这种修正下，Ｊ２摄动近似解并不会过
于偏离高精度解，能够改善高精度解迭代过程

的收敛性。

·７３１·
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图３　多轮迭代修正优化模型
Ｆｉｇ．３　Ｍｕｌｔｉｐｌｅｒｏｕｎｄｓｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

３　算例分析

３．１　算例配置

考虑单颗追踪星与多颗目标星之间的序列交

会，追踪星的起点状态为交会序列第一颗目标星的

空间状态，设置算例Ⅰ为５颗邻近轨道的低轨卫星，
具体参数（半长轴ａ、偏心率ｅ、轨道倾角ｉ、升交点
赤经Ω以及纬度幅角ｕ）如表１所示。设置算例Ⅱ
为７颗较大轨道差异的低轨卫星，由于算例Ⅱ中目
标星偏心率不为零，所以将纬度幅角ｕ拆分为近地
点角距ω以及真近点角 ｆ。任务开始的历元时刻
为２０２２年１１月３日００：００（ＵＴＣ），交会上限时间
采用的是第一颗目标星的３０个轨道周期。

表１　算例Ⅰ目标星参数
Ｔａｂ．１　ＴａｒｇｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘａｍｐｌｅⅠ

目标星

编号
ａ／ｋｍ ｅ ｉ／（°） Ω／（°） ｕ／（°）

Ｓ１ ６７７８．１４ ０ ９７．０３４４ ４９．００００ ２５．００００

Ｓ２ ６８７８．１４ ０ ９７．４０６３ ４６．００００ １３．００００

Ｓ３ ６９７８．１４ ０ ９７．７９２４ ５０．５８３６ ５．００００

Ｓ４ ７０７８．１４ ０ ９８．１９２９ ５１．００００ ５０．００００

Ｓ５ ７１７８．１４ ０ ９８．６０７８ ４８．３１２９３４９．９９９９

摄动轨道积分采用６×６阶的ＥＧＭ９６地球非
球形引力场模型，同时考虑大气阻力摄动与太阳

和月球的第三体引力摄动。

３．２　单交会弧段仿真结果分析

在多星交会轨迹优化问题中，单交会弧段

的高精度脉冲交会求解，是整体优化方法中的

重要部分。以目标星 Ｓ１到 Ｓ２的交会弧段为
例，在高精度摄动条件下，采用三脉冲 Ｌａｍｂｅｒｔ
打靶迭代再进行局部修正，得到脉冲交会高精

度解。

图４和图５分别为脉冲近似解全局优化和高
精度解局部修正迭代过程，两类优化都能在一定

迭代次数内实现最优值良好收敛，最终获得高精

度解：ｔ＝６７０４８１３１ｓ、ｔ＝９５０４４５６３ｓ、ｔ＝
８３３０４４１９４ｓ时，脉冲量为 Δｖ＝１４９５９０ｍ／ｓ、
Δｖ＝２３４０５６ｍ／ｓ、Δｖ＝５３８１１ｍ／ｓ。该脉冲方案
在Ｊ２００００地心惯性坐标系下的三维仿真结果如
图６所示。在末端时刻两星的空间位置几乎重
合，两者末端轨道参数偏差为 ΔＥ＝｛－８．６０５×
１０－７ｋｍ，６．２３０×１０－１３，３．７９７×１０－１４（°），
－７．７７２×１０－１５（°），５．００２×１０－１２（°）。

图４　近似解全局优化迭代过程
Ｆｉｇ．４　Ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｓｏｌｕｔｉｏｎｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓ

·８３１·
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图５　精确解局部修正迭代过程
Ｆｉｇ．５　Ａｃｃｕｒａｔｅｓｏｌｕｔｉｏｎｌｏｃａｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓ

图６　高精度交会轨迹仿真
Ｆｉｇ．６　Ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３．３　多星交会仿真结果分析

３．３．１　多星交会方案及仿真结果
算例Ⅰ多星交会优化结果如表２所示，所对

应脉冲方案仿真结果部分轨道参数变化情况如

图７所示。

表２　算例Ⅰ多星交会优化结果
Ｔａｂ．２　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｕｌｔｉｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｏｆｅｘａｍｐｌｅⅠ

交会序列
相邻交会间隔

时间／ｓ
速度增量／
（ｍ／ｓ）

１→２ 　８３３０４．４１９４ ４１８．４４５

２→５ １６６６０８．８３８７ ４１２．０９８

５→３ １６６６０８．８３８７ ３４７．３６５

３→４ １６６６０８．８３８７ １１５．７４３

图７从航天器半长轴、轨道倾角、升交点赤经
三个轨道参数的角度对两航天器的交会过程进行

展示，追踪星在每个转移过程中都分别施加了三

次脉冲，并在终端时刻追踪星与各个目标星轨道

（ａ）轨道半长轴变化过程
（ａ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｏｒｂｉｔａｌｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓ

（ｂ）轨道倾角变化过程
（ｂ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｏｒｂｉｔａｌｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ

（ｃ）升交点赤经变化过程
（ｃ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｒｉｇｈｔａｓｃｅｎｓｉｏｎｏｆａｓｃｅｎｄｉｎｇｎｏｄｅ

图７　算例Ⅰ多星交会过程部分轨道参数变化情况
Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｏｆｐａｒｔｉａｌｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎｍｕｌｔｉｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｒｏｃｅｓｓｏｆｅｘａｍｐｌｅⅠ

参数在收敛标准内完全吻合，实现了与多颗目标

星的高精度交会。

此外，在满足交会末端精度要求的前提下

高精度多星交会优化目标是实现总速度增量，

即机动成本最小。图８展示了不同轨道模型速

·９３１·
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度增量累积量的变化情况，其变化趋势基本一

致，Ｊ２摄动解析解和高精度最优解之间差别较
小。因此，在 Ｊ２摄动解邻域范围内迭代计算高
精度解具有合理性。该算例中三种速度增量最

终累积量接近，估算速度增量累积量与高精度

实际速度增量累积量相对误差为６８３％，Ｊ２摄
动速度增量累积量与高精度实际速度增量累积

量相对误差为４２１％。该结果表明前两步全局
优化保证了多星交会机动成本消耗全局近似

最优。

图８　算例Ⅰ速度增量累积变化过程
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｑｕａｎｔｉｔｙｏｆｅｘａｍｐｌｅⅠ

不同的交会上限时间 Δｔｍａｘ对于脉冲速度增
量存在显著影响，按式（９）将其分别设置为目标
星飞行 Ｘ＝１０圈、Ｘ＝２０圈、Ｘ＝３０圈的时间并
进行对比，结果如图９所示。当 Δｔｍａｘ较大时，整
体速度增量累积量更小，这是由于连续变量设

计空间较大时，允许较长时间的 Ｌａｍｂｅｒｔ转移，
从而可能搜索到脉冲速度增量较小的单个转移

弧段。

图９　算例Ⅰ不同交会上限时间速度增量对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｔｉｍｅｕｐｐｅｒｌｉｍｉｔｓｏｆｅｘａｍｐｌｅⅠ

３．３．２　特性分析及对比
为了进一步说明优化方法的适用性，进一

步选取 ７颗目标星且初始参数差异较大的算
例Ⅱ进行计算仿真，目标星参数如表３所示，最
终优化结果如表４所示，该算例计算结果说明：
所提方法在较大轨道面差时仍然能满足多星交

会精度要求。

高精度解的机动成本是否最小直接取决于简

化模型近似解的全局最优性，为进一步阐述方法

特性，将本文提出分步优化方法同混合整数优化

方法进行对比，各自针对Ｊ２解析摄动模型近似解
进行５次优化，计算结果如表５所示。其中分步
优化方法５次优化中最优速度增量比混合优化方
法大２１７％，但平均速度增量比混合优化方法小
１７９％，两种方法优化能力相近，但分步方法平均
计算时间仅为混合优化方法的１６９３％。结果说
明本文分步方法能够保证简化模型近似解全局最

优且具有更好的计算效率。

表３　算例Ⅱ目标星参数
Ｔａｂ．３　Ｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ′ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘａｍｐｌｅⅡ

目标星编号 ａ／ｋｍ ｅ ｉ／（°） Ω／（°） ω／（°） ｆ／（°）

Ｓ１ ７０７８．１４ ０．０１ ５５．００ ６．００ ０ 　３．００

Ｓ２ ７１７８．１４ ０．０１ ６０．００ １．００ ０ ３５．００

Ｓ３ ７２７８．１４ ０．０１ ５０．００ ３０．００ ０ １２０．００

Ｓ４ ７３７８．１４ ０．０１ ４８．００ １１．００ ０ ８９．００

Ｓ５ ７４７８．１４ ０．０１ ５９．００ ２０．００ ０ ６０．００

Ｓ６ ７５７８．１４ ０．０１ ５１．００ ４７．００ ０ ７０．００

Ｓ７ ７６７８．１４ ０．０１ ５７．００ ２１．００ ０ １２５．００

·０４１·
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表４　算例Ⅱ多星交会优化结果
Ｔａｂ．４　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｕｌｔｉｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｏｆｅｘａｍｐｌｅⅡ

转移弧段 交会时刻／ｓ 速度增量／（ｍ／ｓ） 末端相对距离／ｋｍ

１→２ １７７７９１．４８５２ 　９５０．４６４ ７．２６４×１０－７

２→６ ２６６６８７．２２７８ ４６５６．０２８ ５．９８２×１０－８

６→７ ４４４４７８．７１２９ ２５０８．６６５ １．４４３×１０－７

７→５ ５３３３７４．４５５５ 　３５０．４２１ １．１４１

５→３ ７１１１６５．９４０７ １２０６．７７９ １．３８７×１０－８

３→４ ８８８９５７．４２５８ １８６８．７５２ ３．３５６×１０－８

表５　不同优化方法Ｊ２近似解计算结果对比
Ｔａｂ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＪ２ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｕｓｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

方法 最优交会序列
最优速度增量／
（ｍ／ｓ）

平均优化速度

增量／（ｍ／ｓ）
平均计算

时间／ｓ

本文分步优化方法 １→２→５→３→４ １２５０．６６１ １２７２．３９８ 　２２２．７４４

混合优化方法 ２→５→４→３→１ １２２４．１２２ １２９５．５４８ １３１５．９７４

　　简化模型近似解与高精度解存在一定差距，
对算例Ｉ中目标星按各自交会时间基于不同摄动
模型进行外推预报，图１０、图１１分别从升交点赤
经和纬度幅角的角度展示了各个目标星在交会时

刻时二体模型与 Ｊ２摄动模型相较于高精度模型
的偏差。对于纬度幅角，二体模型与 Ｊ２摄动模型
都存在一定的偏差，最后一次交会时二体模型的

纬度幅角偏差比Ｊ２摄动模型大４２９°，而图１０显
示二体模型与高精度模型存在持续增长的显著的

升交点赤经偏差，该偏差造成轨道面角度差的不

断扩大，在交会轨迹优化过程中当轨道面角度超

出了局部修正算法的调整能力上限时，则会加剧

计算不收敛的情况。

图１０　不同目标星交会时刻模型ＲＡＡＮ误差对比
Ｆｉｇ．１０　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＡＡＮｅｒｒｏｒｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓｉｎ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｔｉｍｅｏｆｅｖｅｒｙｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图１２给出了两种简化模型近似解直接进行
局部修正的计算结果，两种方法迭代结束后的

图１１　不同目标星交会时刻模型纬度幅角误差对比
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｍｏｄｅｌｓｉｎｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｔｉｍｅｏｆｅｖｅｒｙｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图１２　不同模型近似解直接局部修正结果对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｒｅｃｔｌｏｃａｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒ
ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

末端相对距离偏差都存在持续扩散的趋势，且

二体模型近似解局部修正结果因轨道面偏差值

·１４１·
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增大会出现突变扩散的情况。该结果说明，以

Ｊ２摄动模型脉冲方案作为中间近似解，且进行
目标星轨道状态的多轮迭代更新，以减小收敛

难度是必要的。

以末端相对距离为指标，将上述两种方法以

及多轮迭代修正方法分别运行５次，计算结果对
比如表６所示。

算例仿真中将交会末端可容许的误差设置为

５ｋｍ。前两种直接修正的方法都存在交会末端位
置偏差扩散的情况，且后续弧段末端位置平均偏

差并未收敛至公差范围内，而基于多轮迭代修正

方法进行计算，各段交会末端位置平均偏差均小

于１×１０－６ｋｍ，达到了高精度多星交会任务所需
的精度要求。

表６　不同优化方法的收敛情况对比
Ｔａｂ．６　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

转移段序号

二体解直接局部修正法 Ｊ２解直接局部修正法 多轮迭代修正

收敛次数
平均相对

距离／ｋｍ
收敛次数

平均相对

距离／ｋｍ
收敛次数

平均相对

距离／ｋｍ

１ ５ １．３７２×１０－８ ５ ４．０８８×１０－８ ５ １．６０７×１０－７

２ ４ ３．３５１ ０ ７８．６０３ ５ １．０７１×１０－７

３ ０ １２８．３６６ ０ ２９４．４８６ ５ １．４５７×１０－７

４ ０ ４５９８．７９２ ０ ４０３．１９２ ５ １．８９８×１０－８

４　结论

针对单追踪星在轨服务多目标星的高精度交

会轨迹优化问题，本文提出了一种基于多轮迭代

修正的三步串行优化方法，仿真结果表明：

１）提出的三步优化串行方法能够在较少迭
代次数下得到单个转移弧段的脉冲交会高精度

解，追踪星和目标星末端交会状态吻合良好。

２）目标星不同模型轨道的偏差随时间扩散，
以多星交会简化模型近似解为基础直接局部修

正，难以得到满足精度要求的有效收敛。

３）提出的多轮迭代修正三步优化方法能够
获得摄动条件下多星交会任务的近最优高精度轨

道机动参数。

最后，本文主要针对远距离交会场景的多星

交会优化方法进行研究，尚未考虑实际任务中近

距离交会轨道调整策略和约束条件，下一步将针

对综合考虑远近距离交会约束的多星交会任务进

行整体优化研究。
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ｓｅｒｖｉｃｉｎｇｏｆｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２９（１）：２０３－
２０６．　

［１１］　ＨＵＡＮＧＡ Ｙ，ＬＵＯ Ｙ Ｚ，ＬＩＨ Ｎ．Ｆａｓｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆ
ｐｅｒｔｕｒｂｅｄｉｍｐｕｌｓｉｖｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｖｉａｓｅｍｉａｎａｌｙｔｉｃａｌｅｑｕａｌｉｔｙ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，
ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０２０，４３（１２）：２３８３－２３９０．

［１２］　ＣＨＥＮＳＹ，ＢＡＯＹＩＮＨ Ｘ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｉｎＪ２ｐｅｒｔｕｒｂｅｄｉｍｐｕｌｓｉｖｅｔｒａｎｓｆｅｒｓ［Ｊ］．
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　第５期 张进，等：高精度多星交会多轮迭代修正优化方法

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０２２，４５（２）：
３１０－３１９．

［１３］　ＺＨＡＮＧＪ，ＰＡＲＫＳＧＴ，ＬＵＯＹＺ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ｒｅｆｕｅｌｉｎｇｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅＪ２ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎａｎｄ
ｗｉｎｄｏｗｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１３，３７（１）：１１１－１２２．

［１４］　ＹＡＮＧＺ，ＬＵＯＹＺ，ＺＨＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｈｏｍｏｔｏｐｉｃｐｅｒｔｕｒｂｅｄ
Ｌａｍｂｅｒｔ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒ ｌｏｎｇｄｕｒａｔｉｏｎ ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１５，３８（１１）：２２１５－２２２３．

［１５］　ＢＡＫＨＴＩＡＲＩＭ，ＤＡＮＥＳＨＪＯＵ Ｋ， ＡＬＩＭＯＨＡＭＭＡＤＩ
ＤＥＨＡＢＡＤＩＡ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐａｒｋｉｎｇｏｒｂｉｔｅｌｅｍｅｎｔｓｏｎ
ｄｅｓｉｇｎｉｎｇｏｆｏｎｏｒｂｉｔｓｅｒｖｉｃｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ
ｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｓ，ＰａｒｔＧ：Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，２３３（３）：７９３－８１０．

［１６］　ＤＵＴＴＡＡ，ＴＳＩＯＴＲＡＳＰ．Ｅｇａｌｉｔａｒｉａｎｐｅｅｒｔｏｐｅｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｒｅｆｕｅｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，
２００８，４５（３）：６０８－６１８．

［１７］　ＹＵＪ，ＹＵＹＧ，ＨＡＯＤ，ｅｔａｌ．Ｂｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇ
ｆｏｒ ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ｏｎｏｒｂｉｔ ｒｅｆｕｅｌｉｎｇ［Ｊ］．
ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｓ，Ｐａｒｔ
Ｇ：ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，２３３（２）：６８６－
６９７．

［１８］　ＺＨＵＸＹ，ＺＨＡＮＧＣＸ，ＳＵＮＲ，ｅｔａｌ．Ｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ
ｆｏｒｆｕｅｌｓｔａｔｉｏｎ ｉｎ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ＳＳＯ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒｅｆｕｅｌｉｎｇ
ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅＪ２ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，１０５：１０５９９４．
［１９］　ＨＵＡＮＧＡＹ，ＬＵＯＹＺ，ＬＩＨＮ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｇｒａｄｉｅｎｔｇｕｉｄｅｄ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｍｕｌｔｉｔａｒｇｅｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ
ｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
２０２３，４６（３）：５８１－５８９．

［２０］　ＺＨＡＮＧＪ，ＬＵＯＹＺ，ＴＡＮＧＧＪ．ＨｙｂｒｉｄｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒＬＥＯ
ｌｏｎｇｄｕｒａｔｉｏｎ ｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ ｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．
ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１２，５５（１）：２３３－
２４３．　

［２１］　ＺＨＡＯＺ，ＺＨＡＮＧＪ，ＬＩＨＹ，ｅｔａｌ．ＬＥＯｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｍｕｌｔｉ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒｅｆｕｅｌｉｎｇ ｍｉｓｓｉｏｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ Ｊ２
ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎａｎｄｔａｒｇｅｔ′ｓｓｕｒｐｌｕｓｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ［Ｊ］．
ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１７，５９（１）：２５２－２６２．

［２２］　ＬＩＣ Ｚ，ＸＵ Ｂ．ＯｐｔｉｍａｌｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅＳｕｎ
ｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅ
Ｒｅｓｅａｒｃｈ，２０２０，６６（２）：３４５－３５８．

［２３］　彭晨远，张进，严冰，等．多约束多星快响巡察任务规划
方法［Ｊ］．中国空间科学技术，２０２２，４２（３）：３９－４８．
ＰＥＮＧＣＹ，ＺＨＡＮＧ Ｊ，ＹＡＮ Ｂ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｒｅｓｐｏｎｓｉｖｅ ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ ｍｉｓｓｉｏｎ ｐｌａｎｎｉｎｇ ｗｉｔｈ ｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０２２，４２（３）：３９－４８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　ＰＲＵＳＳＩＮＧＪＥ，ＣＨＩＵＪＨ．Ｏｐｔｉｍａｌｍｕｌｔｉｐｌｅｉｍｐｕｌｓｅｔｉｍｅ
ｆｉｘｅｄｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｂｅｔｗｅｅｎｃｉｒｃｕｌａｒｏｒｂｉｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，１９８６，９（１）：１７－２２．
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