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先进上面级快速机动轨道优化设计

罗　达，　周　军，　刘莹莹
（西北工业大学精确制导与控制研究所，陕西　西安　７１００７２）

摘要　根据先进上面级的推力特点和任务需求，将快速机动轨道优化问题转化为有限推力下时
间最优轨道机动问题。 首先建立脉冲推力下的多约束时间最优优化模型，然后利用改进的微分
进化法求解全局最优解。 其次建立有限推力下的修正模型，对脉冲推力的优化结果进行修正，
最终得到有限推力下时间最优轨道机动问题的解。 通过快速轨道交会仿真验证了模型和算法
的合理性，所得终端位置误差为 １ ｋｍ 量级，在容许范围内，可通过末端轨道调整进一步修正。
理论分析和仿真结果表明：结合脉冲变轨和有限推力修正的模型能更准确描述轨道机动的实际
情况，采用的改进微分进化算法收敛速度快，稳定性好，对初值无明显要求。
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先进上面级（Ａｄｖａｎｃｅｄ Ｕｐｐｅｒ Ｓｔａｇｅ，ＡＵＳ）是基于传统火箭上面级发展起来的航空运载器，具有大推力、
长时间在轨、多次起动等飞行特点，作为特殊用途的 ＡＵＳ常需要进行快速轨道机动，以满足空间任务对快速
响应的需要［１ －３］ 。 其快速机动优化轨道设计，可归结为多约束条件下的时间最优轨道优化问题。 现有航天
器的机动轨道，大多以燃料最省为优化指标来进行设计，周军［４］ 、王华［５］等采用非线性规划、协状态变量局
部最优算法，Ｐａｕｌ Ｗｉｌｌｉａｍｓ［６］ 、Ｒａｎ Ｄａｉ［７］等采用遗传算法、随机 Ａ倡

扩展树全局优化方法，对轨道机动优化问
题分别进行了研究。 局部最优算法［４ －５］

对初值的选取比较敏感，得到的结果不一定是全局最优解；遗传算
法

［６ －７］
等虽然能得到全局最优解，但存在收敛速度慢等缺点。 源于演化算法的微分进化算法（ＤＥ）［８］

在收敛

速度和稳定性方面优势显著，因而在各领域中得到了广泛的应用。
本文通过分析先进上面级的任务需求，建立了 ＡＵＳ进行快速大空域轨道机动的动力学模型、脉冲变轨

模型及有限推力修正模型，利用改进的微分进化算法（ＩＤＥ） ［８ －９］ ，给出了先进上面级快速轨道机动的全局优
化轨道设计方法。

１　脉冲推力近似下的变轨设计

1畅1　快速轨道机动模型
先进上面级所执行的快速轨道机动任务包括快速轨道转移、快速空间就位、快速空间交会、快速空间救

援和空间拦截打击等。 由于先进上面级具有独立的推进系统，可产生巨大能量，并可在太空中经过长时间滑
行后多次启动，因此初步设计可将其轨道机动视为近似多脉冲推力下的变轨过程。
在快速响应任务要求下先进上面级系统（包括先进上面级及有效载荷）的轨道优化需要以时间最少为

优化指标。 根据需求分析可得 ＡＵＳ快速机动的轨道优化模型如下：
１）优化指标函数：优化指标为从初时刻 t０ 至终时刻 tf 时间历程最小。 即：
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tf t０１ｄt→ ｍｉｎ （１）
２）决策变量：

X＝［Δv t］ （２）
式中： Δv ＝ Δv１　Δv２　⋯　Δvn 表示 n 次脉冲推力作用在地心赤道惯性系下的速度增量 。 t ＝
t１ t２ ⋯ tn －２ tf ，前 n－２项表示除开始机动时刻和终时刻外其余 n－２次脉冲的施加时刻。

３）运动过程约束：在地心赤道惯性坐标系和近似脉冲推力假设下，可建立以位置、速度为状态变量的变
轨运动动力学方程为：

痹r（ t） ＝v（ t）

痹v（ t） ＝－ μ
r３ （ t）r（ t）

（３）

式中 r（ t）、v（ t）是 ＡＵＳ在惯性系下的位置和速度矢量。 由于脉冲变轨是在一瞬间完成的，在脉冲前后，ＡＵＳ
的位置没有变化，但速度改变量为Δvi。

４）控制域条件：ＡＵＳ受发动机性能参数及所携带燃料的限制，机动能力有限。 令整个变轨过程所能提
供的最大速度增益为Δvｍａｘ，则数次脉冲变轨产生的总的速度增益需满足下式 i＝１，２，⋯，n表示每次脉冲：

∑｜Δvi ｜≤Δvｍａｘ （４）
５）末端状态约束：针对不同的任务要求，ＡＵＳ轨道机动有不同的末端状态约束。
轨道拦截：

rA（ tf） ＝rg（ tf） （５）
轨道交会：

rA（ tf） ＝rg（ tf）
vA（ tf） ＝vg（ tf）

（６）

轨道转移：
［aA（ tf） eA（ tf） iA（ tf） ΩA（ tf） ωA（ tf）］ ＝［ag（ tf） eg（ tf） ig（tf） Ωg（ tf） ωg（ tf）］ （７）

具有下标 A的变量表示的是 ＡＵＳ 终时刻的状态，具有下标 g 的变量表示的是目标终时刻的状态。
［a e i Ω ω］为 ＡＵＳ的轨道根数。
1畅2　改进的微分进化算法流程

微分进化算法（ＤＥ）的基本思想是：以式（２） 表示的一组决策变量为一个个体，定义包含多个个体的集
合为种群；对种群中的个体 i，从当前种群中随机选择 ３ 个点，以其中 １ 个点为基础，另 ２ 个点为参照作一个
扰动，所得点与个体 i交叉后进行“自然选择”，保留较优者，实现种群的优化［５］ 。 算法步骤如下：
步骤 １　初始化。 输入进化参数：种群规模 N，交叉概率 Pc，交叉因子 F∈（０，１），进化代数 t＝０，自变量

的下界 xLi和上界 xUi ，随机生成初始种群珔X（０） ＝ X１ （０）， X２ （０）， ⋯， XN（０） ，其中每个个体的初值 Xi

（０） ＝ X（ i）
１ （０）， X（ i）

２ （０）， ⋯， X（ i）
n （０） ；

步骤 ２　个体评价。 以优化指标函数为目标函数，计算个体 Xi（ t）的目标值 f（Xi（ t））；
步骤 ３　变异。 对个体 Xi（t），随机生成［１，N］间的 ３个互不相同的整数 r１，r２ ，r３ 和［１，n］间的随机整数

jｒａｎｄ，若 ｒａｎｄ［０，１］ ＜Pc 或 j＝jｒａｎｄ，令：
x（ i）′
j （ t） ＝x（ x１）j （ t） ＋F（x（ r２）

j （ t） －x（ r３）j （ t）） （８）
否则，

x（ i）′
j （ t） ＝x（ i）j （ t） （９）

标准的 ＤＥ算法只能求解无约束的变量优化问题，考虑到本文问题的具体情况，可对 ＤＥ算法加以改进。
对边界约束条件 xLi ≤xi≤xUi ，当 x（ i）′

j （ t）臭［xLi ，xUi ］时，令：
x（ i）′j （ t） ＝xLi ＋ｒａｎｄ（０，１）（xUi －xLi ） （１０）

步骤 ４　重组。

Xi（ t＋１） ＝
x（ i）′j （ t），　　若 f（x（ i）′

j （ t）） ＜f（x（ i）
j （ t））

x（ i）j （ t）， 否则
（１１）

步骤 ５　终止检验。 如果种群 Xi（ t＋１）满足终止准则，则输出 Xi（ t＋１）中具有最小目标值的个体作为
最优解，否则转步骤 ２。

３１第 ２期 罗　达等：先进上面级快速机动轨道优化设计



根据轨道机动过程中的各种约束条件，以优化指标函数为目标，利用改进的微分进化算法（ ＩＤＥ），最终
可得到脉冲推力下的优化机动参数，即各次脉冲变轨时刻和速度增量值。

２　有限推力修正

实际工程中的航天器变轨推力大小总是有限的，并且变轨过程也不是瞬间的。 具有大推力变轨能力的
先进上面级使用有限推力进行变轨并完成一定的轨道机动时，可先用脉冲推力模型得到完成任务需要的机
动参数，然后根据一定的近似等价关系进行修正，求出相应的有限推力下的机动参数。
2畅1　运动过程约束修正

考虑推力的持续作用和燃料消耗，可得 ＡＵＳ系统在轨道机动过程中的动力学方程为：
痹r（ t） ＝v（ t）

痹v（ t） ＝－ μ
r３（ t）r（ t） ＋ap（ t） ＋F（ t）m（ t）

痹m＝－｜F（ t）｜
Isp

（１２）

式中：ap（ t）为除中心引力加速度和控制力加速度外其他各力学因素对 ＡＵＳ 的摄动加速度；m（ t）为 ＡＵＳ质
量；F（ t）为发动机推力矢量；Isp为发动机比冲；μ为引力常数。 整个轨道机动过程遵循上述动力学方程。
2畅2　控制域条件修正

先进上面级的推进系统主要包括化学能、太阳能和核能推进系统 ３ 大类。 化学能推进技术已经比较成
熟，并能提供大推力，因而是 ＡＵＳ执行快速轨道机动的有效推进手段。 采用固体、液体或低温发动机的化学
能推进 ＡＵＳ，其推力大小和总冲是预先设定的。 令 ＡＵＳ的设定真空推力大小为 Fe，可工作时间为 te，则每次
变轨的推力及总的工作时间需满足下式，其中，j＝１，２，⋯，n表示每次推力变轨阶段：

｜Fj（ t）｜≈Fe

∑tj≤te
（１３）

由式（１２） 及冲量定理可得，推进系统在脉冲近似下能提供的总的速度增量由下式计算，m０ 为 ＡＵＳ初
始总质量：

Δvｍａｘ ＝
Fe te

m０ －Fe te ／Isp （１４）

2畅3　推力时间修正
在轨道机动参数计算时，首先用脉冲模型设计出机动参数，即每次脉冲变轨时刻和速度增量值，设某次

脉冲变轨的时刻为 tc，速度增量为Δv，用于变轨的发动机推力 Fe、比冲 Isp恒定，则其工作参数可以确定。 推
力方向沿Δv（由 ＡＵＳ姿态和所用发动机安装方向保证），连续点火时间长度［８］为：

Δt＝m０ Isp
Fe

［１ －ｅ －｜Δv｜／Isp］ （１５）

则点火时刻为 tc －Δt／２，关机时刻为 tc ＋Δt／２。
上述方法适用于脉冲变轨时刻处于轨道机动的中间阶段的情况；若在机动的初末时刻就进行脉冲变轨，

则有限推力下的的等价连续点火时间长度可按下面的方法计算：
以各时刻的等价速度增量为决策变量，X′＝ Δv１ Δv２ ⋯ Δvn ，根据前述脉冲模型的设计结果和运

动过程修正、控制域约束修正及中间时刻推力时间修正，利用 ＩＤＥ算法进行优化，最终得到包含初末时刻变
轨的有限推力下的连续点火时间长度、点火时刻和推力方向。

３　仿真算例

以异面椭圆轨道快速空间交会为例说明应用情况，先进上面级初始轨道根数为［２８ ３７１ ｋｍ，０畅０２，３３°，
０°，０°，０°］，目标航天器初始轨道根数为［２６ ３７１ ｋｍ，０畅００１，３０°，０°，０°，０°］（根数以［a，e，i，Ω，ω，M］排列）。
参考美国“半人马座－Ｄ”上面级，选取上面级技术参数如下：初始总质量 ３０ ４００ ｋｇ，真空推力 １３３畅４ ｋＮ，真
空比冲 ４ ３５４畅２ Ｎ· ｓ／ｋｇ，可工作时间 ４５０ ｓ。
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3畅1　有限推力下的仿真结果
由式（１４），可得脉冲近似下 ＡＵＳ能提供的总的速度增量约为 ３ ６１３畅４ ｍ／ｓ。
以 ３脉冲变轨方式为例，采用上述 ＩＤＥ算法进行求解，个体数 n ＝７，取种群规模 N ＝５n，交叉因子 F ＝

０畅５，交叉概率 Pc ＝０畅１，算法迭代次数为 ２ ０００次，决策变量随机选取控制域范围内的值，优化可得 ３次脉冲
作用时刻（ｓ）为：（０，５８８畅９，１ ４３８畅０）。
根据脉冲推力的优化结果，以 ３ 次变轨阶段的等价速度增量为决策变量，将脉冲近似下的优化结果用有

限推力修正，个体数 n＝９，其余参数同上，得到有限推力下的机动优化结果见表 １，３ 次变轨后的先进上面级
轨道根数与目标航天器的轨道根数的比较见表 ２，相对位置误差约为 １畅０ ｋｍ；等效速度增量分别为（８０１畅９，
１５３畅０，８６畅６）、（８２８畅６，３５畅６，２２１畅０）、（ －２２０畅４， －０畅５， －５畅７），总速度增量为１ ９００畅６ ｍ／ｓ。 多次仿真结果表
明，采用改进的微分进化算法，决策变量能很快收敛于最优值，而且对迭代初值无明显要求。

表 １　有限推力机动轨道优化结果
Ｔａｂ．１　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｆｉｎｉｔｅ－ｔｈｒｕｓｔ ｍａｎｅｕｖｅｒ

参数 １ 次变轨 ２ 次变轨 ３ 次变轨

点火时刻／ｓ ０ @４０２ 00畅８ １ ４０６ CC畅５

点火时间长度／ｓ １７１ @@畅０ １８６ 00畅１ ３１   畅５

速度增量／（ｍ· ｓ －１ ） ８２０   畅９４２ ８５９   畅１９９ ２２０ ��畅５０５

点火前质量／ｋｇ ３０ ４００ 潩２５ １６１ >>畅０５８ １９ ４５９ //畅４９７

点火后质量／ｋｇ ２５ １６１ MM畅０５８ １９ ４５９ >>畅４９７ １８ ４９４ //畅４２８

表 ２　３次变轨后轨道根数与目标值的比较
Ｔａｂ．２　Ｏｒｂｉｔａｌ ｅｌｅｍｅｎｔ’ ｓ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｉｍ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ａｎｄ ＡＵＳ ｂｙ ｔｈｒｅｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｍａｎｅｕｖｅｒ
轨道根数 目标轨道参数 变轨后实际参数

半长轴 a／ｋｍ ２８ ３７１ 汉汉畅００４ ２８ ３７１ 晻晻畅０２８
偏心率 e ０ ]]畅０２０ ０ 77畅０２０

轨道倾角 i／（°） ３３ 亮３３
升交点赤径 Ω／（°） ０ �０
近地点幅角 ω／（°） ０ �０
平近点角 M／（°） １０ qq畅８８５ １０ KK畅９６１

　　图 １为快速轨道交会的最终优化轨迹。 图 ２ 为脉冲推力和有限推力下的转移轨道局部图，２ 种推力下
都实现了异面椭圆轨道间的快速空间交会。 图 １与图 ２都是建立在地心赤道惯性坐标系［８］上。

图 １　有限推力下的快速轨道交会轨迹
Ｆｉｇ．１　Ｑｕｉｃｋ ｏｒｂｉｔａｌ ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｂｙ ｆｉｎｉｔｅ －ｔｈｒｕｓｔ

图 ２　两种推力下的转移轨道
Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｎｓｆｅｒ ｏｒｂｉｔｓ ｂｙ ｉｍｐｕｌｓｅ －ｔｈｒｕｓｔ ａｎｄ ｆｉｎｉｔｅ －ｔｈｒｕｓｔ

3畅2　误差分析与处理
由仿真结果可知，最终时刻先进上面级和目标航天器的位置误差约为 １ ｋｍ量级，这主要由以下 ３ 个原

因导致：①有限推力下存在较长的推力弧段，造成了一定的引力损失。 减少引力损失的方法是增加变轨次
数，减少每次变轨推力弧段的长度；但变轨次数增多，会给控制系统与执行机构增加困难，一般以不超过 ６ 次
为宜［１０］ 。 ②优化算法的限制。 具有全局搜索特性的微分进化算法等全局优化方法，理论上能收敛至全局最
优解，但实际使用时总有迭代次数的限制，因而得到的结果总是逼近而难以到达全局最优解。 根据任务需
要，可以通过改进算法和增加迭代次数等来提高精度。 ③各种摄动力的影响。 航天器在轨受到地球非球形
引力、日月引力和太阳光压等多种摄动力的影响，导致实际运行轨道偏离理想的优化轨道。 因而，在先进上
面级变轨的飞行末端，需要再次进行轨道调整，最终将状态误差控制在容许范围内。

４　结束语

先进上面级在进入空间和利用空间方面具有技术基础雄厚、可执行任务广泛以及响应时间快等优势。
本文将先进上面级快速轨道机动问题转化为时间最优的多约束轨道优化问题，建立了先进上面级执行快速

５１第 ２期 罗　达等：先进上面级快速机动轨道优化设计



轨道机动的脉冲推力变轨模型和有限推力变轨模型，并通过全局优化算法即改进的微分进化法来进行求解，
得到了较好的结果，具有一定的工程应用参考价值。
由于数学模型的近似、空间环境的摄动力影响以及航天器执行机构误差的存在，在先进上面级快速轨道

机动末端时间区域，需要根据具体情况进行末端轨道调整，这也是进一步研究需要解决的问题。
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