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基于定冲量单脉冲的异面轨道交会控制算法
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摘　 要：针对异面轨道精确交会问题，提出了一种基于固体推进的轨道机动方法，分析了转移时长与

脉冲大小之间的关系，并在脉冲大小固定的前提下，研究了转移时长与最小交会误差间的关系，最终

将转移轨道设计问题转化为单谷函数极小值点的求解问题，并设计了一种基于定冲量单脉冲的异面

轨道交会控制求解流程。 计算目标惯性滑行至虚交点所需时长，采用 Ｌａｍｂｅｒｔ 算法求解最小速度增

量，若追踪星脉冲大于该增量，则结合黄金分割法和最优脉冲制导算法精确求解转移时长和脉冲方

向。 仿真结果表明，所提算法具有计算效率高、收敛速度快的特点，实现了 ０．６ ｍ 的交会精度，为异面

轨道精确交会任务提供了一种有效的解决方案。
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　 　 随着空间碎片数量的增加与各国军事战略的调

整，空间安全环境逐渐恶化，因此空间拦截技术成为

当前研究的热点之一。 空间拦截技术涵盖空天防

御、在轨服务和太空碎片清除等多个领域，具有重要

研究意义［１⁃４］。
脉冲推进作为轨道机动的核心手段，其转移轨

道设计本质是经典的 Ｌａｍｂｅｒｔ 问题。 大量学者提出

了高效的解决算法，同时还考虑了轨道摄动力影响

下的受摄 Ｌａｍｂｅｒｔ 问题［５⁃６］。 在空间交会任务中，多
脉冲机动轨道的能耗和时间最优是轨道设计的一个

核心问题。 Ｏｔｔｅｓｅｎ 等［７］针对这个问题，采用了嵌入

式边值求解方法，对航天器的轨迹进行优化，此方法

在解决多约束下的非线性目标函数问题时展现出优

秀的性能。 Ｄｉｎｇ 等［８］提出了一种遗传－序列二次规

划相结合的方法，解决时间最省切向脉冲拦截问题，
克服迭代初值敏感高的缺点。 Ｏｇｈｉｍ 等［９］介绍了一

种考虑地球非均匀引力扰动的实时拦截策略，提出

了一种能耗最优的脉冲制导算法，以降低摄动引起

的末端交会误差。 另一方面，杜向南等［１０］ 改进了单

脉冲机动可达域求解算法，将其转化为可达位置矢

量方向上的单变量极值求解问题，从而减少计算量。

Ｌｕｏ 等［１１］研究了单脉冲拦截多目标问题，采用遍历

和优化的方式设计拦截轨道，但未提出理论求解方

法。 夏存言等［１２］ 针对共面轨道的单脉冲拦截多目

标问题，提出了一种数值求解方法，将其转化为含有

自由变量的非线性方程组，通过数值迭代算法求解。
上述研究主要是针对追踪星和目标位于同一轨

道面的情况，部分学者对异面轨道交会控制问题也

进行了研究。 Ｚｈａｎｇ 等［１３］ 研究非共面椭圆轨道下

的双脉冲最优交会问题，提出了采用数值优化算法

求解含约束的多圈 Ｌａｍｂｅｒｔ 问题。 Ｓｎｙｏｌｌ 等［１４］ 研究

了含最小速度增量和等待时间约束的最优航天器交

会问题，提出采用普适变量描述轨道，以简化求解过

程。 Ｌｕｏ 等［１５］提出采用遗传算法和牛顿法相结合

的方法，以求解多脉冲多圈异面交会问题。 其中遗

传算法用于处理整数变量，而牛顿法用于处理实数

变量。
然而，现有研究存在 ２ 个显著局限：①成果集中

于共面轨道交会场景（如单脉冲可达域简化、多目

标拦截遍历），对异面轨道交会的适应性不足；②传

统方法均假设脉冲冲量可调，无法满足固体推进系

统脉冲冲量固定的约束。 固体推进系统凭借其独特

优势具备显著高于液体推进的冲量密度在轨道机动

领域备受关注，可实现能量的高效释放；紧凑型结构

设计大幅降低系统复杂度，提升航天器载荷比；无活
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动部件与流体控制系统赋予更高的环境适应性和可

靠性［１６⁃１８］。 但其工作原理与液体推进存在本质差

异：固体推进剂通过自持燃烧产生瞬时推力，在装药

量预先固化的约束下形成不可调节的定值冲量，仅
允许通过推力矢量控制调整脉冲方向。 固体燃料的

不可逆化学反应特性，对轨道控制算法提出要求：必
须精准解算脉冲施加方向与转移时间窗口的匹配

关系。
针对上述问题，本文聚焦固体推进系统在异面

交会任务中的技术瓶颈，创新性提出基于定冲量单

脉冲异面交会控制算法，攻克固体推进系统在异面

交会场景下的精确控制难题。 研究思路如下：首先，
揭示转移时长与脉冲大小的单谷函数关系（具有唯

一极小值点），将轨道设计转化为单谷函数极小值

点的求解问题；然后，设计求解流程，计算目标惯性

滑行至虚交点的时长，采用 Ｌａｍｂｅｒｔ 算法求解最小

速度增量，若满足约束则采用黄金分割法与最优脉

冲制导算法，串行优化转移时长与脉冲方向；最后，
仿真结果表明，算法迭代 １７ 次即可收敛，交会精度

达 ０．６ ｍ，通过蒙特卡洛法验证了算法普适性与高效

性，为固体推进系统提供高效解决方案。

１　 问题描述与分析

假设目标与追踪星轨道面相异，且目标惯性滑

行不进行轨道机动，追踪星采用固体推进方式变轨

与目标交会。 为了实现精确交会，本文设计了 １ 套

算法来计算脉冲方向，以确保追踪卫星能够精确地

到达目标位置，并与其交会。
将交会点设置在目标轨道与追踪星停泊轨道面

的交点附近，追踪星在 ｔ０ 时刻变轨与目标交会，则追

踪星变轨所需速度增量与转移时长的关系如图 １ 所

示。 分析可知，当 ｔ ＜ ｔｆ 时，Δｖ随 ｔ增大而减小，较长

的转移时间允许追踪星采用小推力轨道面内机动方

法，通过缓慢调整轨道高度和相位降低能耗；当 ｔ ≥
ｔｆ 时，Δｖ 随 ｔ 增大而增大，时间过长导致轨道面外机

动需求激增，需补偿累积的轨道面夹角漂移，导致速

度增量变大。 即速度增量与转移时长的函数关系为

单谷函数，只存在一个极小值点（ ｔｆ，Δｖｍｉｎ），而此时

的交会点恰好为目标轨道与追踪星停泊轨道面的交

点，其物理意义是追踪星仅进行轨道面内机动时，速
度增量最小，转移轨道示意图如图 ２中转移轨道（２）
所示；另一方面，当追踪星的脉冲大小为 Δｖ，且大于

Δｖｍｉｎ 时，存在 ｔ 和 ｔ′ ２ 个转移时长，可使追踪星与目

标精确交会，转移轨道示意图如图 ２中（１） 和（３） 轨

道所示，第（１） 条转移轨道的耗时更短。 此外，无论

是转移轨道（１） 还是（３），追踪星与目标交会时都进

行了轨道面外机动。

图 １　 速度增量与转移时长关系图

图 ２　 交会示意图

以转移时长 ｔ 的解为例，为便于分析，假设固体

推进剂提供的脉冲大小为 Δｖ。 结合上述分析可知，
当转移时长为 ｔ 且脉冲方向满足最优条件时，追踪

星能够与目标实现精确交会；反之，若脉冲方向偏离

最优值，则会产生显著的交会误差。 进一步研究表

明，在其他转移时长条件下，即使脉冲方向经过优化

调整，追踪星与目标的交会误差仍会显著增大，导致

交会任务失败。 这一现象产生的根本原因在于：固
体推进系统的固定冲量特性使得追踪星的速度增量

Δｖ 无法精确匹配不同转移时长下的速度需求。 这

种速度增量的不匹配性凸显了固体推进系统在轨道

机动中的独特约束，同时也验证了精确求解转移时

长与脉冲方向的重要性。
因此，在脉冲大小固定的条件下，且假设脉冲方

向最优，即末端交会误差最小，则末端交会误差与转

移时长关系如图 ３ 所示。 在［ ｔ０，ｔｆ］ 区间内，二者之

间的函数关系为单谷函数，极小值点的转移时长为

ｔ，恰好为所关注的解。 其物理意义为，转移时长为 ｔ

·４４１·
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时，且在最优的脉冲方向下，追踪星可与目标精确交

会，此时的交会误差为 ０。 另一方面，在［ ｔ，ｔ′］ 区间

内，二者之间的函数关系为单峰函数，转移时长为 ｔｆ
时，末端交会误差最大， 即极大值点的转移时长

为 ｔｆ。

图 ３　 交会误差与转移时长关系图

综上所述，基于定冲量单脉冲的异面轨道交会

控制流程图如图 ４ 所示。 首先，计算目标惯性滑行

至虚交点所需的时长 ｔｆ；然后，采用 Ｌａｍｂｅｒｔ 算法计

算最小速度增量Δｖｍｉｎ；若追踪星的脉冲大小Δｖ大于

等于 Δｖｍｉｎ，则在［ ｔ０，ｔｆ］ 区间内采用黄金分割法和最

优脉冲制导算法，精确求解转移时长 ｔ 和脉冲方向

ｕ，以实现追踪星与目标的精确交会。

图 ４　 基于定冲量单脉冲的异面轨道交会控制算法流程图

２　 最小速度增量求解

２．１　 含 Ｊ２ 项的动力学方程

在 Ｊ２０００ 坐标系下，仅考虑地球扁率 Ｊ２ 项的影

响，追踪星与目标的轨道动力学方程为：

ｒ̇ ＝ ｖ

ｖ̇ ＝ － μ
ｒ３

＋ ｆ

ì

î

í

ïï

ïï

（１）

式中： μ 为地球引力常数；ｒ 为航天器的地心距；ｆ 为
地球扁率 Ｊ２ 摄动加速度；在 Ｊ２０００ 坐标系下 ｆｘ，ｆｙ，
ｆｚ 为

ｆｘ ＝
３
２

μＲ２
ｅＪ２

ｒ５
５ ｚ２
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÷ ｘ
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５ ｚ２
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÷ ｙ

ｆｚ ＝
３
２

μＲ２
ｅＪ２

ｒ５
５ ｚ２

ｒ２
－ １æ

è
ç

ö

ø
÷ ｚ

ì

î

í
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ï
ï
ï

（２）

式中： Ｒｅ 为地球半径；Ｊ２ 为项摄动系数；ｘ，ｙ，ｚ 为追

踪星或目标在 Ｊ２０００ 坐标系中坐标分量的大小。
２．２　 最小速度增量对应的转移时长

研究表明，目标惯性滑行到达虚交点与到达轨

道面交点所需的时长一样，但是，由于目标受多种摄

动项的影响，其轨道参数一直在变化，直接求解目标

惯性滑行到达虚交点所需的时长较为困难。 因此，
首先基于二体动力学模型求解初值，之后基于含摄

动项的动力学模型，并在初值附近进行精确搜索。
这样可以在考虑到多种摄动项影响条件下较为准确

快速地求解转移时长。
基于二体动力学模型绘制目标与追踪星的轨

道，并将二者的轨道投影到地球所在球面上，两轨道

的交点称为虚交点［１９］，如图 ５ 所示。

图 ５　 虚交点

根据球面三角形的四元素公式，确定虚交点的

纬度幅角 ｕｔ。

ｕｔ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｓｉｎ（Ωｔ － Ω）

ｓｉｎｉｔｃｏｔｉ － ｃｏｓ（Ωｔ － Ω）ｃｏｓｉｔ
（３）

式中： ｉｔ 为目标轨道的倾角；Ωｔ 为目标轨道的升交点

赤经；ｉ 为追踪星轨道的倾角；Ω 为追踪星轨道的升
交点赤经。

·５４１·
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之后，根据目标轨道的近地点幅角 ω ｔ，计算虚

交点的真近点角 ｆｔ ＝ ｕｔ － ω ｔ。
最后，根据开普勒方程求出无摄动情况下目标

到达追踪星轨道平面所需的转移时长 ｔｆ。

Ｅ ＝ ２ａｒｃｔａｎ １ － ｅ
１ ＋ ｅ

ｔａｎ
ｆｔ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｍｅ ＝ Ｅ － ｅｓｉｎＥ

ｔｆ ＝
Ｔ
２π

Ｍｅ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（４）

式中： Ｍｅ 为平近点角；Ｅ 为偏近点角；ｅ 为轨道的偏

心率；Ｔ 为轨道周期。
２．３　 最小速度增量

根据上述所求的转移时长 ｔｆ 与目标末端位置

ｒｔ（ ｔｆ）， 定义追踪星初始 ｔ０ 时刻状态为 Ｘ（ ｔ０） ＝
［ｒ（ ｔ０）；ｖ（ ｔ０）］，采用 Ｌａｍｂｅｒｔ 算法计算出拦截轨道

的初始速度 ｖ ＋
０ ，并计算出速度增量 Δｖｍｉｎ。

３　 最小速度增量求解

根据前面的分析可知，追踪星的速度增量一定

时，对于任意转移时长，存在最优的脉冲方向，使得

交会误差最小。
因此定义脉冲方向为 ｕ ＝ ［α；β］ 和目标函数

Ｌ（ｕ） ＝ ［ｒ（ｕ） － ｒｔ］ ｔ （５）
式中： ｒ（ｕ） 为追踪星脉冲机动后的位置；ｒｔ 为交

会点。

定义追踪星的状态转移矩阵 φ ＝
φ１１ φ１２

φ２１ φ２２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

ｒ（ｕ） 可表示为

ｒ（ｕ） ＝ φ１１ｒ（ ｔ０） ＋ φ１２［ｖ（ ｔ０） ＋ Δｖξ（ｕ）］ （６）

ξ（ｕ） ＝
ｃｏｓαｃｏｓβ
ｃｏｓαｓｉｎβ

ｓｉｎα

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（７）

式中： Δｖ 为追踪星速度增量的大小；α 为脉冲方向

的俯仰角；β 为脉冲方向的方位角；ξ（ｕ） 为脉冲方

向在 Ｊ２０００ 坐标系下的坐标分量。
定义性能函数为

Ｊ ＝ １
２
ＬＴＬ （８）

　 　 根据极值原理可得

∂Ｊ
∂ｕ

＝ ∂ＬＴ

∂ｕ
Ｌ ＝ ０ （９）

　 　 Ｌ（ｕ） 在 ｕ０ 处泰勒展开，即

Ｌ（ｕ） ＝ Ｌ（ｕ０） ＋ ∂Ｌ
∂ｕ０

（ｕ － ｕ０） ＋ ο２（ｕ － ｕ０）

（１０）
　 　 忽略高阶小量 ο ２（ｕ － ｕ０） 并将（１２） 式代入

（１１） 式可得

∂Ｊ
∂ｕ０

＝ ∂ＬＴ

∂ｕ０
Ｌ（ｕ０） ＋ ∂Ｌ

∂ｕ０
（ｕ － ｕ０）

é

ë
êê

ù

û
úú ＝ ０ （１１）

　 　 另一方面

∂Ｌ
∂ｕ

＝ Δｖφ１２
∂ξ
∂ｕ

（１２）

∂ξ
∂ｕ

＝
－ ｓｉｎαｃｏｓβ － ｃｏｓαｓｉｎβ
－ ｓｉｎαｓｉｎβ ｃｏｓαｃｏｓβ

ｃｏｓα ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（１３）

　 　 定义

Ａ ＝ Δｖ ∂ξ
Ｔ

∂ｕ０
φＴ

１２Ｌ（ｕ０） （１４）

Ｂ ＝ Δｖ２ ∂ξＴ

∂ｕ０
φＴ

１２φ１２
∂ξ
∂ｕ

（１５）

　 　 则（１３）式化简为

ｕ ＝ ｕ０ － Ｂ －１Ａ （１６）
　 　 不难发现，脉冲方向 ｕ 的求取是一个不断迭代

的过程，因此定义迭代公式为

ｕｋ＋１ ＝ ｕｋ － Δｕｋ

Δｕｋ ＝ Ｂ －１
ｋ Ａｋ

{ （１７）

　 　 迭代流程图为

图 ６　 最优脉冲制导算法流程图

４　 黄金分割法

黄金分割法［２０］是一种较好的数值分析方法，特
别适用于求解给定区间内单峰或单谷函数极值点的

问题。 黄金分割法是在等间隔分割法的基础上改进
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而来，通过选取合适的分割点，使得迭代次数减半，
同时不降低解的精度。

对于任意目标函数 ｆ（ｘ），若其在区间［ｘ１，ｘ２］
内存在一极小值点 ｘ∗， 则黄金分割法的计算步

骤为：
１） 计算分割点 ｘ１

１ ＝ ｘ２ － Ｃ（ｘ２ － ｘ１），ｘ１
２ ＝ ｘ１ ＋

Ｃ（ｘ２ － ｘ１）；
２） 计算分割点所对应的函数值 ｆ（ｘ１

１） 和 ｆ（ｘ１
２），

并比较：若 ｆ（ｘ１
１） ≥ ｆ（ｘ１

２），则令 ｘ１ ＝ ｘ１
１，ｘ２ ＝ ｘ１

２，缩短

搜索区间长度致 ｄ１ ＝ ｘ２ － ｘ１
１，ｘ２

１ ＝ ｘ２ － Ｃ（ｘ２ － ｘ１
１），

ｘ２
２ ＝ｘ１

１ ＋ Ｃ（ｘ２ － ｘ１
１）；反之，则令 ｘ１ ＝ ｘ１，ｘ２ ＝ ｘ１

２，缩短

搜索区间长度致 ｄ１ ＝ ｘ１
２ － ｘ１，ｘ２

１ ＝ ｘ１
２ － Ｃ（ｘ１

２ － ｘ１），
ｘ２
２ ＝ｘ１ ＋ Ｃ（ｘ１

２ － ｘ１）；
３） 第 ｉ 次迭代后，判断区间长度是否满足 ｄｉ ≤

ε。 若满足，则跳转致步骤 ５）；若不满足，则继续迭

代。 其中 ε 代表求解精度，为事先规定的小数；
４） 计算分割点所对应的函数值 ｆ（ｘ２

１） 和 ｆ（ｘ２
２），

并比较其大小，之后按照步骤 ２） 进一步缩短区间；

５） 截至区间确定后求解极值点 ｘ∗ ＝
（ｘ１ ＋ ｘ２）

２
与其所对应的函数值 ｆ（ｘ∗）。

不难发现，当 Ｃ ＝ ５ － １
２

时，步骤 ２） 中若 ｆ（ｘ１
１）

≥ ｆ（ｘ１
２），ｘ２

１ ＝ ｘ２ － Ｃ（ｘ２ － ｘ１
１） ＝ ｘ１

２； 反之，ｘ２
２ ＝

ｘ１ ＋Ｃ（ｘ１
２ － ｘ１） ＝ ｘ１

１，即步骤 ４） 中只需计算函数值

ｆ（ｘ２
１） 和 ｆ（ｘ２

２） 其中之一。
综上所述，若追踪星的脉冲大于 Δｖｍｉｎ，则在［ ｔ０，

ｔｆ］ 区间内，首先采用黄金分割法确定转移时长 ｔ，之
后基于最优脉冲制导算法求取脉冲方向 ｕ，若不满

足修正量 Δｕ ≤ δ，则缩短区间并按上述方法继续

迭代，直至满足要求。

图 ７　 迭代流程图

５　 仿真结果与分析

目标轨道与追踪星初始参数见表 １，二者轨道

间夹角为 ５°，设置追踪星的脉冲大小 ６０ ｍ ／ ｓ，迭代

误差阈值 δ＝ １０－４ ｒａｄ，根据上述算法，求得转移时长

为 １ ８５６． ６５ ｓ，脉冲方向为俯仰角 ６５． １°、方位角

１１．５°。 拦截过程中，目标与追踪星的轨迹如图 ８ 所

示，两者间相对距离如图 ９ 所示，交会误差为 ０．６ ｍ，
可以看出追踪星能很好地完成与目标的交会任务，
体现了算法的优越性。

表 １　 轨道参数

参数 目标 追踪星

半长轴 ／ ｋｍ ７ ４７７．６ ７ ５０２．３

偏心率 ０．００１ ０．００１

轨道倾角 ／ （°） ５２．９ ５８

升交点赤经 ／ （°） ０ ０

近地点俯角 ／ （°） １３４ ０

真近点角 ／ （°） １２２ －１０４．６

图 ８　 转移轨道

图 ９　 相对距离

图 １０ 展示了黄金分割法中，转移时长的迭代误

差随着迭代次数逐渐收敛的变化过程；图 １１ 展示了

最优脉冲制导算法中交会误差随着迭代次数逐渐收
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敛的变化过程。 分析结果可知，在第 ２ 次到第 ７ 次

的迭代过程中，虽然转移时长保持不变，但交会误差

逐渐收敛，这与本文优先迭代转移时长，转移时长确

定后迭代脉冲方向的流程相同。 另一方面，转移时

长与脉冲方向同时收敛到最优值且迭代次数仅为

１７ 次，表明算法具有稳定性和高效性。
ｄｉ ＝ ｔｉ － ｔ （１８）

式中： ｄｉ 为第 ｉ次迭代接近程度参数；ｔｉ 为第 ｉ次迭代

所得的转移时长。
为进一步测试算法的稳定性，设置追踪星的脉

冲大小 ６０ ｍ ／ ｓ，迭代误差阈值 δ＝ １０－４ ｒａｄ，采用蒙特

卡洛方法，生成了 １００ 组追踪星和目标的初始状态，
并运用本文提出的算法进行转移轨道的设计。 结果

显示，由于 ２２ 组数据不满足脉冲大小大于等于最小

值的限制，导致无法求解；而对于 ７８ 组满足脉冲大

小大于等于最小值的情形，平均迭代次数 １６．２，最大

交会误差为 １５．１４ ｍ，最小交会误差为 ０．０５ ｍ，平均

交会误差 ５．１ ｍ，均方根误差 ６．３ ｍ，如图 １２ 所示。
若进一步降低迭代误差阈值至 １×１０－５ ｒａｄ，仿真显

示平均交会误差可降至 ０．７８ ｍ，但会增加约 ４０％迭

代时间。

　 　 　 　 　 图 １０　 接近程度　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １１　 交会误差 图 １２　 交会误差（蒙特卡洛法）

６　 结　 论

本文提出一种基于固体推进的轨道机动方法，
用于实现与空间目标的精确交会。 通过系统的理论

分析与建模，将固体推进的轨道机动特性等效为固

定冲量的单次脉冲控制问题，并将转移轨道设计问

题转化为单谷函数极小值优化问题。 具体而言，所
提出的算法流程包括以下关键步骤：首先，计算目标

惯性滑行至虚交点所需的时间；然后，利用 Ｌａｍｂｅｒｔ

算法求解最小速度增量；最后，当追踪星的脉冲冲量

大于最小速度增量时，在限定时间区间内结合黄金

分割法与最优脉冲制导算法，精确求解最优转移时

长和脉冲方向，从而实现高精度交会。 仿真实验结

果表明，该算法具有计算效率高、收敛速度快的特

点，最终交会精度达到 ０．６ ｍ，充分验证了方法的有

效性。 为固体推进系统在空间目标交会任务中的应

用提供了可靠的理论基础和技术支撑，可广泛应用

于在轨服务、空间碎片清除等相关领域。
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