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载人小行星探测最优两脉冲转移轨道优化设计

郑　 博，张泽旭

（哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨 １５００８０）

摘　 要： 为实现对目标小行星的载人探测，提出一种时间严格约束条件下的最优两脉冲往返转移轨道设计与优化方法．针对

载人小行星探测任务的特点，建立了两脉冲转移轨道设计方案，初步设计了两脉冲往返转移轨道，并且利用序列二次规划算

法进行了轨道优化，得到了各转移阶段的发射、到达窗口和最优往返转移轨道．仿真结果表明，给出的最优两脉冲往返转移轨

道单次施加脉冲能够控制在 ５ ｋｍ ／ ｓ 以内，可以满足未来 ３００ ｄ 内的能量较小的载人小行星探测任务．
关键词： 载人小行星探测；星际转移轨道；轨道设计与优化；两脉冲轨道；发射窗口搜索
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　 　 从 ２０ 世纪后期开始，世界各国开展的深空探测

活动日益频繁，探测目标的选择更具有挑战性，逐步

转向小行星、火星等地外天体；探测方式也不断更

新，从无人探测逐步向载人探测发展．美国国家航空

航天局（ＮＡＳＡ）于 １９８９ 年发射了“Ｇａｌｉｌｅｏ 号”探测

器执行木星探测任务，在飞往木星的途中访问了

Ｇａｓｐｒａ 和 Ｉｄａ 两颗主带小行星，揭开了小行星探测

的序幕［１］ ．此后，美国于 １９９６ 年发射的“尼尔号”探
测器也对 Ｅｒｏｓ 小行星进行了绕飞探测并成功着

陆［２－３］；日本于 ２００３ 年发射的“隼鸟号”探测器成功

实现了对 Ｉｔｏｋａｗａ 小行星的采样返回探测任务［４］；

中国的“嫦娥号”探测器于 ２０１２ 年成功实现了对

Ｔｏｕｔａｔｉｓ 小行星的飞越探测［５－６］ ．迄今为止，人类已经

进行了多次无人小行星探测任务，但是无人探测始

终具有局限性，任务的灵活性、有效性、可靠性均不

如载人探测，很难对小行星进行深层次的科学探测．
因此，载人小行星探测是解决这些问题的有效途径．

在小行星探测转移轨道设计方面，Ｍｃｃｕｅ 等［７］

对任意两个非共面椭圆轨道之间的转移问题进行了

研究，在已知转移轨道的始末位置和飞行时间的情

况下，应用两脉冲转移轨道的设计方式，得到发射－
到达所需的总 ΔＶ，再通过不断地改变转移轨道的始

末位置和飞行时间，获得相应的很多组发射－到达

总 ΔＶ，将所得到的发射－到达总 ΔＶ 的大小根据发

射－到达日期的对应关系绘制成等高线图，即“总
ΔＶ 的等高图”，就可以寻找出最优两脉冲转移轨道

的发射－到达窗口，得到初步确定的转移轨道；文献

［７］最初将研究的转移轨道设计方法仅应用于以地



球为中心的不同高度的轨道之间，Ｈｕｌｋｏｗｅｒ 等［８－９］

在此研究基础上，将该方法应用于太阳系内不同行

星间的转移轨道设计中，为以后转移轨道优化算法

的提出奠定了设计基础；Ｌａｕ［１０］ 对近地小行星的可

探测性进行了分析，并对近地小行星的可探测性进

行了排序；任远等［１１］融合了状态转移矩阵与古典变

分理论，推导了两脉冲转移轨道的性能指标对可调

参数的解析偏导数，并基于此方法提出了一种快速

的两脉冲轨道转移优化算法；崔平远等［１２］ 系统地研

究中国开展小行星探测任务中候选目标星的筛选方

法和星际转移轨道设计方案，利用最优两脉冲转移

方法，对 Ｉｖａｒ 小行星等典型小行星的交会轨道进行

设计分析，给出了全局最优两脉冲交会轨道的设计

参数；乔栋等［１３］ 针对星际转移发射机会搜索问题，
基于主矢量原理，提出了在转移时间固定的情况下，
根据主矢量的变化情况寻找中间脉冲，搜索潜在的

最优多脉冲转移发射机会，应用于多脉冲转移领域．
本文在上述研究工作的基础上，结合载人小行

星探测严格的时间约束条件的同时，对单次脉冲大

小进行约束，并通过序列二次规划算法进行轨道优

化，对从地球停泊轨道到小行星绕飞轨道之间的往

返转移轨道进行了设计与优化，该方法发射－到达

窗口搜索速度明显高于绘制能量等高图．

１　 载人小行星探测两脉冲轨道方案

不同于载人月球探测，载人小行星探测是真正

进入深空领域、脱离地球引力影响的长期性行星际

飞行任务，这种任务经历是登月任务所不能取代的．
从飞行距离、任务时间、任务难度而言，在载人探月、
探火星、探小行星这 ３ 类任务中，载人小行星探测任

务的规模居中，因此可作为载人登月和载人登火星

任务之间的过渡，为载人登火星任务奠定基础．
考虑未来载人深空探测任务飞行时间、运载能

力、推进系统技术成熟度等约束，基于两脉冲的转移

轨道方案设计仍然是载人小行星探测任务的重要选

择，该轨道方案主要过程如图 １ 所示．首先，在地球

停泊轨道对载人深空探测器组合体施加一个加速脉

冲 ＴＮＩ（ｔｒａｎｓ⁃ＮＥＯ ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ），使其进入地球－小行星

Ｅａｒｔｈ⁃Ａｓｔｅｒｏｉｄ（Ｅ⁃Ａ）的星际转移轨道，在接近目标

小行星时，施加一个减速脉冲 ＮＲＩ（ＮＥＯ ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ
ｉｎｓｅｒｔｉｏｎ），使载人深空探测器组合体环绕小行星伴

飞，并开展星表科学探测；完成星表探测后，对探测

器组 合 体 施 加 一 个 加 速 脉 冲 ＴＥＩ （ ｔｒａｎｓ⁃Ｅａｒｔｈ
ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ），脱离目标小行星绕飞轨道，进入小行星－
地球 Ａｓｔｅｒｏｉｄ⁃Ｅａｒｔｈ（Ａ⁃Ｅ）星际转移轨道，在探测器

组合体到达地球停泊轨道附近时，施加减速脉冲

ＥＯＩ（Ｅａｒｔｈ ｏｒｂｉｔ ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ）进入环地轨道．
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图 １　 载人小行星探测两脉冲往返转移轨道方案描述
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注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）

２　 两脉冲往返转移轨道设计

两脉冲转移轨道的设计关键是求解 Ｇａｕｓｓ 问

题［１４］，如果已知飞行器的始、末位置矢量（Ｒ０，Ｒｆ）、飞行

时间 ｔ 和飞行方向（顺行、逆行），就可以确定连接 Ｒ０ 与

Ｒｆ 的转移轨道，即确定飞行器的始、末速度矢量（ｖ０，ｖｆ）．
在二体引力场中，飞行器的位置和速度矢量可

以表示为：
ｒ２ ＝ ｆ·ｒ１ ＋ ｇ·ｖ１，

ｖ２ ＝ ｆ
·
·ｒ１ ＋ ｇ··ｖ１ ． （１）

式中：ｒ１、ｒ２ 分别为飞行器初始、末端位置，ｋｍ；ｖ１、ｖ２

分别为飞行器初始、末端速度矢量，ｋｍ ／ ｓ；ｆ、 ｆ·、ｇ、ｇ·

分别满足下列方程：

ｆ ＝ １ －
ｒ２
ｐ
（１ － ｃｏｓ θ） ＝ １ － ａ

ｒ１
（１ － ｃｏｓ ΔＥ），

（２）

ｇ ＝
ｒ１ｒ２ｓｉｎ θ

μｐ
＝ ｔ － ａ３

μ
（ΔＥ － ｓｉｎ ΔＥ）， （３）

ｆ
·
＝ μ

ｐ
ｔａｎ θ

２
（１

－ ｃｏｓ θ
ｐ

－ １
ｒ１

－ １
ｒ２
）＝ － μａ

ｒ１ｒ２
ｓｉｎ ΔＥ，

（４）

ｇ· ＝ １ －
ｒ１
ｐ
（１ － ｃｏｓ θ） ＝ １ － ａ

ｒ２
（１ － ｃｏｓ ΔＥ） ．

（５）
式中：ａ 为转移轨道半长轴，ｋｍ；ΔＥ 为近心点角距

的变化，（°）；θ 为 ｒ１ 与 ｒ２ 的夹角，（°）；μ 为引力常

数；ｐ 为半正焦弦，ｐ＝ｈ２ ／ μ，其中 ｈ 为角动量的模值，
ｈ＝ ｒ×ｖ ，本文中 ｐ 可以表示为

ｐ ＝
ｒ１ｒ２（１ － ｃｏｓ θ）

ｒ１ ＋ ｒ２ － ２ ｒ１ｒ２ ｃｏｓ
θ
２
ｃｏｓ ΔＥ

２

． （６）
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　 　 对式（６）进行迭代计算，就可以求得 Ｇａｕｓｓ 问题

的解．定义 ｋ ＝ ｒ１ｒ２（１－ｃｏｓ θ），ｌ ＝ ｒ１ ＋ｒ２，ｍ ＝ ｒ１ｒ２（１＋
ｃｏｓ θ），则轨道半长轴 ａ 可以表示为

ａ ＝ ｍｋｐ
（２ｍ － ｌ２）ｐ２ ＋ ２ｋｌｐ － ｋ２ ． （７）

　 　 飞行时间 ｔ 可以表示为

ｔ ＝ ｇ ＋ ａ３

μ
（ΔＥ － ｓｉｎ ΔＥ）， （８）

由式（１） ～ （８）可以得出

ｖ１ ＝
ｒ２ － ｆ·ｒ１

ｇ
， （９）

ｖ２ ＝
ｇ··ｒ２ － ｒ１

ｇ
． （１０）

由式（９） ～ （１０）可以看出，Ｇａｕｓｓ 问题的求解过程可

以简化为对标量 ｆ、 ｆ
·
、ｇ、ｇ· 进行计算，求得速度矢量

ｖ１、ｖ２ ．
载人探测任务对发射机会的搜索有严格的约束

条件，时间约束是其中重要的轨道约束条件之一．假
设地球发射时刻为 Ｔ０，到达小行星时刻为 Ｔ１，离开

小行星时刻为 Ｔ２，返回到地球的时刻为 Ｔ３，则轨道

设计参数可以写成 Ｘ ＝ ［Ｔ０，Ｔ１，Ｔ２，Ｔ３］ Ｔ，探测轨道

需要满足以下时间约束：
１０ ｄ ≤ Ｔ１ － Ｔ０ ≤ １６０ ｄ，
　 ０ ｄ ≤ Ｔ２ － Ｔ１ ≤ ２０ ｄ，
１０ ｄ ≤ Ｔ３ － Ｔ２ ≤ １６０ ｄ，
０ ｄ ≤ Ｔ３ － Ｔ０ ≤ ３４０ ｄ．

　 　 根据以上针对交会类探测任务提出的各项约束

条件，相应的搜索和优化的目标函数可定义为

Ｊ（Ｘ） ＝ ΔＶ１ ＋ ΔＶ２ ＋ ΔＶ３ ＋ ΔＶ４ → ｍｉｎ．
（１１）

式中：ΔＶ１、ΔＶ２、ΔＶ３、ΔＶ４ 分别为 Ｔ０、Ｔ１、Ｔ２、Ｔ３ 时刻

施加的速度脉冲．相应地，各转移阶段所需施加的脉

冲计算式如下：

ΔＶ１ ＝ ‖ｖＳ（Ｔ０） － ｖＥ（Ｔ０）‖２ ＋ ２μＥ ／ （ＲＥ ＋ ｈ） －

μＥ ／ （ＲＥ ＋ ｈ） ，

ΔＶ２ ＝ ‖ｖＳ（Ｔ１） － ｖＡ（Ｔ１）‖２，

ΔＶ３ ＝ ‖ｖＳ（Ｔ２） － ｖＡ（Ｔ２）‖２ ，

ΔＶ４ ＝ ‖ｖＳ（Ｔ３） － ｖＥ（Ｔ３）‖２ ＋ ２μＥ ／ （ＲＥ ＋ ｈ） －

μＥ ／ （ＲＥ ＋ ｈ） ． （１２）
式中：μＥ 为地球引力常数；ＲＥ 为地球的平均半径，
ｋｍ；ｈ 为地球停泊轨道高度，ｋｍ；ｖＳ 为探测器的日心

速度矢量，ｋｍ ／ ｓ；ｖＥ 为地球的日心速度矢量，ｋｍ ／ ｓ；
ｖＡ 为小行星的日心速度矢量，ｋｍ ／ ｓ．

速度脉冲满足的任务约束条件为

ΔＶ１ ≤ Ａ， ΔＶ２ ≤ Ｂ， ΔＶ３ ≤ Ｃ， ΔＶ４ ≤ Ｄ． （１３）
　 　 对于载人小行星探测任务，考虑到宇航员所能

承受的最大过载能力，一般情况下 Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｄ 的大小

都不超过 ５，并且越小越好．

３　 两脉冲往返转移轨道优化

利用序列二次规划算法 （ ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ ｑｕａｄｒａｔｉｃ
ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）对初步设计的两脉冲轨道进行进

一步优化［１５］ ．ＳＱＰ 方法是求解带约束优化问题的高

效方法，该方法的核心思想是：在进行每一步迭代

时，都求解一个二次规划子问题，以此来确立一个下

降方向，通过减少价值函数来取得步长，重复上述步

骤就可以求出原问题的解．应用牛顿－拉格朗日法求

解该问题的基本原理如下：
ｍｉｎ ｆ（ｘ），
ｓ．ｔ． ｈｉ（ｘ） ＝ ０，ｉ ∈ Ｅ ＝ ｛１，…，ｌ｝ ．{

式中，ｆ（ ｘ）、ｈｉ（ ｘ）都是二阶连续可微的实函数．记
ｈ（ｘ）＝ （ｈ１（ｘ），…，ｈｌ（ｘ）） Ｔ，则该问题的拉格朗日函

数为

Ｌ（ｘ，μ） ＝ ｆ（ｘ） － ∑
ｌ

ｉ ＝ １
μｉｈｉ（ｘ） ＝ ｆ（ｘ） － μＴｈ（ｘ），

式中 μ ＝（μ１，…，μｌ） Ｔ 为拉格朗日乘子向量．约束函

数 ｈ（ｘ）的梯度矩阵为

Ñｈ（ｘ） ＝ ［Ñｈ１（ｘ），…，Ñｈｌ（ｘ）］，
则 ｈ（ｘ）的 Ｊａｃｏｂｉ 矩阵为 Ａ（ｘ） ＝ Ñｈ （ｘ）Ｔ，根据式

（１３）的 ＫＴ（ｋｕｈｎ⁃ｔｕｃｋｅｒ）条件，可以得到如下方程组

ÑＬ（ｘ，μ） ＝
ÑｘＬ（ｘ，μ）
ÑμＬ（ｘ，μ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ Ñｆ（ｘ） － Ａ（ｘ） Ｔμ

　 　 － ｈ（ｘ）
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝ ０．

（１４）
　 　 用牛顿法求解上述非线性方程组（１４），记函数

ÑＬ（ｘ，μ）的 Ｊａｃｏｂｉ 矩阵为

Ｎ（ｘ，μ） ＝ Ｗ（ｘ，μ）　 － Ａ（ｘ） Ｔ

－ Ａ（ｘ）　 　 　 ０
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ， （１５）

其中

Ｗ（ｘ，μ） ＝ Ñ
２
ｘｘＬ（ｘ，μ） ＝ Ñ

２ ｆ（ｘ） － ∑
ｌ

ｉ ＝ １
μｉ Ñ

２ｈｉ（ｘ），

是 Ｌ（ｘ，μ）函数关于 ｘ 的 Ｈｅｓｓｅ 阵，式（１５）也被称为

ＫＴ 矩阵．给定点 ｚｋ ＝（ｘｋ，μｋ）的牛顿法迭代格式为

ｚｋ＋１ ＝ ｚｋ ＋ ｐｋ，
式中 ｐｋ ＝（ｄｋ，ｖｋ）满足线性方程组：

Ｎ（ｘｋ，ｕｋ）ｐｋ ＝ － ÑＬ（ｘｋ，ｕｋ），
即

Ｗ（ｘｋ，ｕｋ） － Ａ（ｘｋ）Ｔ

－ Ａ（ｘｋ）　 　 　 ０
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｄｋ

ｖｋ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

－ Ñｆ（ｘｋ） ＋ Ａ（ｘｋ）Ｔμｋ

　 　 　 　 ｈ（ｘｋ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

（１６）
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　 　 只要矩阵 Ａ（ｘｋ）行满秩且 Ｗ（ｘｋ，ｕｋ）是正定的，
方程组（１６）的系数矩阵是非奇异的，且该方程有唯

一解．由于 ＫＴ 条件（１４）是拉格朗日函数稳定点的

条件，所以通常把基于求解方程（１４）的优化方法称

为拉格朗日法．如果用牛顿法求解该方程组，则根据

牛顿法的性质，该方法具有局部二次收敛性质．
本文定义的寻优变量 Ｔ ＝ ［ ｔｌ，ｔＡ］ Ｔ，其中 ｔｌ 为发

射时间，ｔＡ 为到达时间，则待优化的目标函数表示为

式（１１）所示．下面应用该方法对以下算例进行轨道

优化设计．

４　 仿真算例与分析

根据载人小行星探测任务中，候选目标星的选星

准则，综合考虑目标小行星的类型、轨道特性、绝对星

等、自旋周期、发射窗口等约束条件［１６－１７］，本文选取

Ｎｅｒｅｕｓ 小行星（编号 ４６６０）作为载人小行星探测目标

星．Ｎｅｒｅｕｓ 小行星的类型为 Ａｐｏｌｌｏ 小行星，直径约为

３３０ ｍ，公转周期为 １．８２ ａ，自转周期为１５．１ ｈ．在日心

黄道坐标系下，历元 ２ ４５７ ０００．５（２０１４－１２－０９Ｔ０）

Ｎｅｒｅｕｓ 小行星的基本轨道参数，见表 １．
根据发射时间约束条件，可以计算出 Ｅ⁃Ａ 段和

Ａ⁃Ｅ 段的发射－到达总 ΔＶ 与飞行时间关系图，分别

如图 ２、３ 所示． 根据图 ２、３，可初步得到地球到

Ｎｅｒｅｕｓ 小行星的往返轨道初步设计参数（见表 ２），
其中停留星表时间 １４ ｄ．

表 １　 Ｎｅｒｅｕｓ 基本轨道参数

Ｔａｂ．１　 Ｔｈｅ ｅｓｅｎｔｉａｌ ｏｒｂｉｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ Ｎｅｒｅｕｓ Ａｓｔｅｒｏｉｄ

基本轨道要素 参数值

偏心率 ０．３６０ ０９５ ６１５ ６６０ ０２９ １

半长轴 ／ ｋｍ １．４８８ ６４４ ６４３ ０４７ １７１

近日点距离 ／ ｋｍ ０．９５２ ５９０ ２３３ ８１０ ０９５ ９

轨道倾角 ／ （ °） １．４３１ ９９０ ７１４ ８９３ ４８８

升交点经度 ／ （ °） ３１４．４５８ ３８５ ５７５ ７２０ ２

近日点幅角 ／ （ °） １５８．０１１ ９１８ １２２ ９９１ ６

平近点角 ／ （ °） ３６．７４７ ３３０ ４７７ ３０２ ２５

近日点时间 ／ ＪＥＤ ２ ４５６ ９３２．７８１ ３５１ ８８４ ５１０
２０１４－１０－０２－２．２８１３５１８８
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图 ２　 探测 Ｎｅｒｅｕｓ 小行星 Ｅ⁃Ａ 段总 ΔＶ 与飞行时间关系曲线

Ｆｉｇ．２　 Ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ΔＶ ｏｆ Ｅ⁃Ａｓｔａｇｅ ｆｏｒ Ｎｅｒｅｕｓ Ａｓｔｅｒｏｉｄ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｆｉｇｈｔ ｔｉｍｅ
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图 ３　 探测 Ｎｅｒｅｕｓ 小行星 Ａ⁃Ｅ 段总 ΔＶ 与飞行时间关系曲线

Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ΔＶ ｏｆ Ａ⁃Ｅ ｓｔａｇｅ ｆｏｒ Ｎｅｒｅｕｓ Ａｓｔｅｒｏｉｄ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｆｉｇｈｔ ｔｉｍｅ
　 　 注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）
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表 ２　 地球到 Ｎｅｒｅｕｓ小行星（Ｅ⁃Ａ⁃Ｅ）轨道方案初步设计参数

Ｔａｂ．２　 Ｔｈｅ ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ ｄｅｓｉｇｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｂｅｔｗｅｅｎ Ｅａｒｔｈ ａｎｄ Ｎｅｒｅｕｓ Ａｓｔｅｒｏｉｄ （Ｅ⁃Ａ⁃Ｅ）

转移阶段 出发日期 到达日期
飞行时间 ／

ｄ

总 ΔＶ ／

（ｋｍ∙ｓ－１）

Ｅ⁃Ａ 段 ２０２１－０８－２４ ２０２１－１２－２４ １２２ ５．９６３ ５
Ａ⁃Ｅ 段 ２０２２－０１－０７ ２０２２－０５－１３ １２６ ７．７７６ ５

　 　 通过进一步轨道优化，设计出从地球停泊轨道

飞往小行星绕飞轨道的日心转移轨道，如图 ４ 所示，
图中黑色为地球运行轨道，蓝色为小行星运行轨道，
红色为日心转移轨道．

表 ３ 具体给出了 Ｊ２０００ 地心平赤道春分点坐标

系下 Ｅ⁃Ａ 段的优化轨道设计参数．探测器组合体

２ ０２１年８月１７日从地球停泊轨道出发，施加的加

速脉冲 ΔＶ１ 为 ３．２５６ ７６６ ８６２ ｋｍ ／ ｓ，到达小行星绕飞

轨道的时间为 ２０２２ 年 １ 月 １ 日，施加的减速脉冲

ΔＶ２ 为 ３．５８５ ６３３ ０７１ ｋｍ ／ ｓ，Ｅ⁃Ａ 段最优两脉冲转移

轨道的总 ΔＶ ＝ ６．８４２ ３９９ ９３３ ｋｍ ／ ｓ，整个 Ｅ⁃Ａ 段优

化转移飞行时间为 １３６．８２６ ２６５ ｄ．
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图 ４　 Ｅ⁃Ａ 段日心转移轨道

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ Ｅ⁃Ａ ｓｔａｇｅ
注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）

表 ３　 Ｅ⁃Ａ 段两脉冲转移轨道优化参数

Ｔａｂ．３　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｗｏ⁃ｉｍｐｕｌｓｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ Ｅ⁃Ａ ｓｔａｇｅ

地球停泊轨道出发的轨道要素 参数值 到达小行星绕飞轨道的轨道要素 参数值

Ｃ３ ／ （ｋｍ２∙ｓ－２） １０．６０６ ５３０ ３９ Ｃ３ ／ （ｋｍ２∙ｓ－２） １２．８５６ ７６４ ５１７

ΔＶ１ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ３．２５６ ７６６ ８６２ ΔＶ２ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ３．５８５ ６３３ ０７１

ＵＴＣ 日期 ２０２１－０８－１７ ＵＴＣ 日期 ２０２２－０１－０１

ＵＴＣ 时间 １８：３９：４１．０７ ＵＴＣ 时间 １４：２９：３０．３６

ＵＴＣ 儒略历日期 ２４５ ９４４ ４．２８ ＵＴＣ 儒略历日期 ２４５ ９５８ ０． １０

ｖｘ ／ （（ｋｍ∙ｓ－１） －１．５５９ ４６０ １３３ ｖｘ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） －３．０９９ ６４１ ０６３

ｖｙ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ２．６０７ ３３８ ９０５ ｖｙ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） －１．５４１ ０７３ ６６２

ｖｚ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） －１．１７３ ２００ ０３５ ｖｚ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） －０．９３４ ９２３ ４０１

ｖｍａｇ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ３．２５６ ７６６ ８６２ ｖｍａｇ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ３．５８５ ６３３ ０７１

转移时间 ／ ｄ １３６．８２６ ２６５ 转移时间 ／ ｄ １３６．８２６ ２６５

　 　 表 ３ 中，ｖｘ、ｖｙ、ｖｚ 分别为探测器的速度 ｖ 在 ｘ、ｙ、
ｚ 轴的分量；ｖｍａｇ为探测器速度的模值大小，即 ｖｍａｇ ＝

‖ｖ‖２ ＝ ‖ｖｘ‖２＋‖ｖｙ‖２＋‖ｖｚ‖２ ．至此，Ｅ⁃Ａ 段转

移任务结束，开始星表科学探测任务．星表科学探测

任务完成后，探测器组合体进入 Ａ⁃Ｅ 转移轨道返

回，通过进一步轨道优化，设计出从小行星绕飞轨道

飞往地球停泊轨道的日心转移轨道，如图 ５ 所示，图
中黑色为地球运行轨道，蓝色为小行星运行轨道，红
色为日心转移轨道．
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图 ５　 Ａ⁃Ｅ 段日心转移轨道

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ Ａ⁃Ｅ ｓｔａｇｅ
注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）

图 ４，５ 给出的最优两脉冲转移轨道是地球停

泊轨道与小行星绕飞轨道（轨道高度 ５００ ｍ）之间

的转移轨道．图 ６ 为以地球为中心的 Ａ⁃Ｅ 段转移轨

道，中心体为地球，红色为地球停泊轨道，蓝色为

日心转移轨道，其中 ｘ、ｙ、ｚ 轴为探测器与日心间的

距离；图 ７ 为以小行星为中心的 Ａ⁃Ｅ 段转移轨道，
中心体为小行星，红色为小行星绕飞轨道，蓝色为

日心转移轨道，其中 ｘ、ｙ、ｚ 轴为探测器与日心间的

距离．通过图 ６，７ 可以更为清楚地看到地球停泊轨

道与小行星绕飞轨道附近的转移轨道情况．
表 ４ 具体给出了 Ｊ２０００ 地心平赤道春分点坐

标系下 Ａ⁃Ｅ 段的优化轨道设计参数．探测器组合体

２０２２ 年 １ 月 ９ 日从小行星绕飞轨道出发，施加的

加速脉冲 ΔＶ３ 为 ４．４１７ ８８９ １０４ ｋｍ ／ ｓ，到达地球停

泊轨道的时间为 ２０２２ 年 １ 月 １ 日，施加的减速脉

冲 ΔＶ４ 为 ３．３５６ ９０２ ４５２ ｋｍ ／ ｓ，Ｅ⁃Ａ 段最优两脉冲

转移轨道的总 ΔＶ ＝ ７．７７４ ７９１ ５５６ ｋｍ ／ ｓ，整个 Ｅ⁃Ａ
段优化转移飞行时间为 １６０．６８９ ２０３ ｄ．
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图 ６　 Ａ⁃Ｅ 段以地球为中心的转移轨道

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｅ ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃ ｖｉｅｗ ｏｆ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ Ａ⁃Ｅ ｓｔａｇｅ
注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）

表 ４ 中参数定义与表 ３ 中相同．至此，Ａ⁃Ｅ 段转

移任务结束．对目标小行星 Ｎｅｒｅｕｓ 的整个载人飞行

探测过程可以看出，整个任务的时间约束在 ３０７ ｄ
以内，其中包含在小行星表面进行 ９ ｄ 的科学探测，
整个任务的总能量小于 １５ ｋｍ ／ ｓ．

对于载人小行星探测，转移轨道的设计部分是

具有多约束条件的轨道设计，初步设计中通过能量

等高线图得到的局部最优解，虽然总的速度增量较

小，仅为 １３．７３９ ０ｋｍ ／ ｓ，但是出发到达小行星后施加

的脉冲 ΔＶ２（５．２５８ ７ ｋｍ ／ ｓ）和返回时从小行星出发

施加的脉冲 ΔＶ３（６．２３７ ５ ｋｍ ／ ｓ）过大，严重超出宇航

员能承受的最大过载．因此，在轨道优化阶段，对单

次脉冲大小进行控制，在单次脉冲不超过 ５ ｋｍ ／ ｓ 的

约束条件下进行优化设计，最终得到符合各项约束

条件的转移轨道设计参数，总的速度增量 ΔＶ 为

１４．６１７ ２ ｋｍ ／ ｓ， 单 次 施 加 脉 冲 最 大 的 ΔＶ３ 为

４．４１７ ９ ｋｍ ／ ｓ，总体设计合理可行．
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图 ７　 Ａ⁃Ｅ 段以小行星为中心的转移轨道

Ｆｉｇ．７　 Ｔｈｅ ａｓｔｅｒｏｉｄ ｖｉｅｗ ｏｆ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ Ａ⁃Ｅ ｓｔａｇｅ
注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）

表 ４　 Ａ⁃Ｅ 段两脉冲转移轨道优化参数

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｗｏ⁃ｉｍｐｕｌｓｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ Ａ⁃Ｅ ｓｔａｇｅ

小行星绕飞轨道出发的轨道要素 参数值 到达地球停泊轨道的轨道要素 参数值

Ｃ３ ／ （ｋｍ２∙ｓ－２） １９．５１７ ７４４ １３８ Ｃ３ ／ （ｋｍ２∙ｓ－２） １１．２６８ ７９４ ０７０

ΔＶ３ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ４．４１７ ８８９ １０４ ΔＶ４ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ３．３５６ ９０２ ４５２

ＵＴＣ 日期 ２０２２－０１－０９ ＵＴＣ 日期 ２０２２－０６－１９

ＵＴＣ 时间 １５：５５：２６．４１ ＵＴＣ 时间 ０８：２７：５３．５３

ＵＴＣ 儒略历日期 ２ ４５９ ５８９．１６ ＵＴＣ 儒略历日期 ２ ４５９ ７４９．８５

ｖｘ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ３．２１２ ７３９ ２５９ ｖｘ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） １．８４３ ５４６ ７２４

ｖｙ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ２．１２３ ８８４ ６２８ ｖｙ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） －０．７８０ ７７３ ７９７

ｖｚ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ２．１６４ ５２４ １２３ ｖｚ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ２．６９４ ５３５ ５４９

ｖｍａｇ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ４．４１７ ８８９ １０４ ｖｍａｇ ／ （ｋｍ∙ｓ－１） ３．３５６ ９０２ ４５２

转移时间 ／ ｄ １６０．６８９ ２０３ 转移时间 ／ ｄ １６０．６８９ ２０３

５　 结　 語

本文针对星际转移轨道设计中发射窗口的搜索

问题，结合发射－到达约束条件，通过对星历的计算

和 Ｇａｕｓｓ 问题的求解，得到了初始转移轨道参数．利
用序列二次规划算进行了轨道优化，仿真结果证明

该方法收敛性好、计算效率高、边界搜索能力强，是
一种有效的轨道优化方法．
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ｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ ｏｆ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｉｍｐｕｌｓｉｖｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｆｏｒ ｉｎｔｅｒｐｌａｎｅｔａｒｙ ｍｉｓｓｉｏｎ
［Ｊ］ ． Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１０， ３０（３）：
２７５－２７８． ＤＯＩ：１０．１５９１８ ／ ｊ．ｔｂｉｔ１００１－０６４５．２０１０．０３．００８．

［１４］乔栋． 深空探测转移轨道设计方法研究及在小天体探测中的应

用［Ｄ］． 哈尔滨：哈尔滨工业大学， ２００７．
ＱＩＡＯ Ｄｏｎｇ． Ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｄｅｅｐ
ｓｐａｃｅ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ ｓｍａｌｌ ｂｏｄｙ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ［ Ｄ］．
Ｈａｒｂｉｎ： Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００７．

［１５］ＢÜＳＫＥＮＳ Ｃ， ＭＡＵＲＥＲ Ｈ． ＳＱＰ⁃ｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒ ｓｏｌｖｉｎｇ ｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｂｌｅｍｓ ｗｉｔｈ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ｓｔａｔｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ： ａｄｊｏｉｎｔ
ｖａｒｉａｂｌｅｓ， ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ ｒｅａｌ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｔｒｏｌ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ， ２０００， １２０（１ ／ ２）： ８５－

１０８． ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ Ｓ０３７７－０４２７（００）００３０５－８．
［１６］ＣＵＩ Ｐｉｎｇｙｕａｎ， ＱＩＡＯ Ｄｏｎｇ， ＣＵＩ Ｈｕｔａｏ， ｅｔ ａｌ． Ｔａｒｇｅｔ ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ

ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ ｅｘｐｌｏｒｉｎｇ ａｓｔｅｒｏｉｄ ｍｉｓｓｉｏｎ ［ Ｊ ］ ．
Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｃｈｉｎａ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２０１０， ５３（４）： １１５０－１１５８．
ＤＯＩ： １０．１００７ ／ ｓ１１４３１－０１０－０００７－６．

［１７］王悦， 刘欢， 王开强， 等． 载人探测小行星的目标星选择［ Ｊ］ ．
航天器工程， ２０１２， ２１（６）： ３０－３６．
ＷＡＮＧ Ｙｕｅ， ＬＩＵ Ｈｕａｎ， ＷＡＮＧ Ｋａｉｑｉａｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｔａｒｇｅｔ ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ
ｆｏｒ Ｈｕｍａｎ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ｏｆ Ａｓｔｅｒｏｉｄ ［ Ｊ］ ． Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，
２０１２， ２１（６）： ３０－３６．

（编辑　 张　 红）

·０３· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４８ 卷　


