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摘要    对空间站长时间轨道任务规划问题, 综合考虑飞船访问对空间站轨道方案的影响, 以

及目标调相、飞船返回调整、对地观测瞄准等任务之间的相互影响, 建立统一规划模型, 提出两

层优化方法进行求解. 上层优化问题以访问飞船的发射时间为设计变量, 考虑站上资源补给、航

天员轮换需求及交会对接发射窗口等约束条件, 采用遗传算法求解. 下层优化问题以各个轨道

任务的机动时间与冲量为设计变量, 推导了考虑 J2 摄动的相位角调整解析公式, 并以此为基础

构造了高效迭代求解策略. 仿真结果表明: 建立的空间站长时间轨道任务规划模型是有效的, 提

出的两层优化方法可以获得满足飞船访问、目标调相、返回调整、对地观测等多个任务约束的

推进剂优化解. 
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空间站设计寿命长达数年、数十年, 站上载荷试

验、轨道机动、航天员驻留等运营活动的开展需要货

运飞船和载人飞船的频繁访问以完成资源补给和航

天员轮换[1, 2]. 轨道机动任务作为空间站任务规划的

重要内容, 主要包括补偿高度衰减的轨道维持、作为

目标飞行器在飞船对接前的调相机动、对接完成后空

间站与飞船组合体的抬升机动、组合体末期载人飞船

返回着陆场的调整机动、实现对地观测的星下点轨迹

瞄准机动等. 空间站不同的轨道机动任务之间存在

相互影响、约束的关系; 访问飞船的发射时间将直接

影响空间站的调相方案和组合体的抬升方案、通过影

响组合体飞行而间接影响飞船的返回调整方案. 

我国空间站预计在 2020 年前后建造完成[3], 在

空间站工程的方案论证阶段, 将长时间内的载人飞

船与货运飞船访问、多个空间站轨道任务进行统一规

划, 在满足站上运营任务约束的基础上, 得到总推进

剂最优的空间站轨道机动方案, 可为我国空间站工

程轨道设计问题提供有效的解决途径. 多任务约束

的空间站长时间轨道任务规划是个系统庞大、规划内

容多样、约束复杂、求解难度大的非线性规划问题. 

Winters[4]和 Sergeyevsky[5]研究了空间站的轨道

维持策略与交会轨道选择策略. Liu 和 Chen[6]分析了

不同大气模型和太阳活动高低年对空间站轨道寿命、

轨道维持推进剂消耗的影响. Lin 等人[7]研究了空间

站长期轨道方案设计的动态规划求解方法. Zhang 等

人 [8]建立了目标调相混合整数非线性规划模型并提

出解析迭代快速求解策略. Miranda 和 Azarewicz[9]研

究了通过轨道面内和面外的速度增量对指定时刻的

星下点进行控制, 实现星下点轨迹回归性保持. Vtipil

和 Newman[10]研究了考虑半长轴、轨道倾角、回归圈

数等参数相互约束关系的回归轨道设计方法. Luo 等平

人[11]基于多圈Lambert算法针对调相交会综合变轨设
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计了两层优化策略. 张进等人[12]针对近地轨道长时

间多星交会任务, 提出了两层优化求解方法. 

从公开报道的文献来看, 国内外已有研究多是

针对单个轨道任务规划问题, 缺乏从综合不同轨道

任务相互影响的角度, 对长时间内的多个空间站轨

道任务规划问题进行统一规划. 本文充分吸收现代

优化算法在飞行任务规划研究的应用成果, 提出两

层优化框架: 上层优化以访问飞船的发射时间为设

计变量, 满足站上运营任务安排和交会对接发射窗

口约束, 采用具有强大全局优化搜索能力的遗传算

法进行求解; 下层优化以各个轨道任务的机动时间

与冲量为设计变量, 求解单个轨道任务规划问题, 满

足各个轨道任务的终端条件约束. 推导考虑 J2 摄动

的相位角调整解析公式, 并设计了解析公式与数值

积分相结合的迭代求解方法, 用于快速求解下层目

标调相和对地观测瞄准规划问题; 下层飞船返回调

整规划问题采用拟牛顿法求解. 

1  空间站长时间轨道任务规划模型 

1.1  任务描述 

空间站在长期飞行过程中的主要轨道任务如图 1

所示. 在飞船访问之前, 空间站作为目标飞行器进行

调相机动, 以满足追踪入轨点进入目标轨道平面时

目标轨道高度、偏心率及纬度幅角等要求. 目标调相

对增加追踪发射窗口、标准化追踪交会机动过程、合

理配置交会过程中有限的测控资源具有重要意义. 

载人飞船对接结束、返回地面之前的组合飞行期

间, 由于载人飞行的安全性要求, 为了保证载人飞船

良好的返回条件, 需要进行轨道调整, 使得飞船的星

下点轨迹在返回圈经过着陆场, 同时保持轨道回归

性以具有周期性返回的机会. 由于飞船携带推进剂

有限, 组合体飞行末期返回调整机动由空间站执行. 

空间站的主要用途之一是通过站上观测设备进

行对地观测和资源勘探. 为了实现在特定时刻对特

定地区的观测, 需要在观测任务之前执行轨道机动, 

使得空间站星下点轨迹瞄准观测目标区域. 

空间站在长期飞行过程中, 需要适时地进行轨

道维持以补充大气阻力造成的轨道衰减; 对接后的轨

道抬升主要是减少用于轨道维持所需的推进剂消耗.  

空间站的目标调相、返回调整、观测瞄准、轨道

维持与抬升等任务, 主要是通过施加轨道面内的机

动冲量, 对半长轴、偏心率和纬度幅角等要素进行调

整. 一定时间内的多次面内机动, 将引起半长轴等 

轨道要素增加或减少的系列变化, 使得不同轨道任

务之间存在着相互影响的关系: 目标调相、返回调

整、观测瞄准、轨道维持与抬升等任务的机动方案, 

应充分考虑相邻任务对轨道高度的不同约束需求 , 

避免单次机动冲量过大导致过多的降轨或升轨变化, 

需要额外机动进行高度调整而浪费推进剂; 轨道机

动会引起偏心率的改变, 应综合考虑相邻轨道任务

的机动方案安排, 保持空间站飞行于近圆轨道. 另一

方面, 访问飞船的发射时间将直接影响空间站的调

相方案和组合体的抬升方案、通过影响组合体飞行而

间接影响飞船的返回调整方案. 

因此, 综合考虑不同轨道任务相互影响, 开展多

任务约束的长时间空间站轨道任务规划研究, 将可

优化轨道机动的总推进剂消耗. 

 

图 1  空间站轨道任务示意图 
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1.2  设计变量 

设计变量包括访问飞船的发射时间, 每个轨道

任务对应的机动冲量和机动时间. 
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其中 tM.V.(i), tC.V.(j)为第 i 次载人飞船和第 j 次货运飞

船的发射时间, nM.V., nC.V.为载人飞船和货运飞船的发

射总数, vphasing(k), tphasing(k)和 nphasing 为目标调相的第

k 次机动冲量、时间和机动总次数, vview(l), tview(l)和

nview 为观测瞄准的第 l 次机动冲量、时间和机动总次

数, vreturn(m), treturn(m)和 nreturn为返回调整的第m次机

动冲量、时间和机动总次数. 

由于调相机动、观测瞄准、返回调整等任务的机

动冲量同样可以实现对轨道高度的调整, 从减少轨

道机动次数的角度考虑, 对于长时间的空间站轨道

任务规划模型, 可以不用将轨道维持与抬升任务的

机动冲量作为设计变量. 

1.3  目标函数 

目标函数为总速度增量最小: 
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1.4  约束条件 

为了保证航天员的生理与心理健康, 需要载人

飞船定期访问完成航天员驻留轮换; 空间站运营活

动的开展将消耗站上储备的推进剂、生活用品、维护

维修备件、试验器材等资源, 需要货运飞船进行定期

补给. 因此, 载人飞船与货运飞船的发射时间首先要

满足航天员驻留轮换周期和资源补给时间的要求: 

 M.V. M.V crew M.V.( 1) ( ) ,  1,2, ,  ,t i t i p i n    .  (3) 

 min
C.V. resource C.V.( ) ( ),  1,2, ,  ,t j t j i n    (4) 

其中 pcrew表示航天员轮换周期, min
resource ( )t j 表示最迟的

站上资源补给时间, 二者均由具体的空间站运营任

务安排决定. 

载人飞船与货运飞船的发射时间还要满足交会

对接发射窗口约束: 

 M.V. M.V. M.V( ) ( ),  1,2, , ,t i i i n   .  (5) 

 C.V. C.V. C.V.( ) ( ),   1,2, , ,t j j j n    (6) 

其中 M.V. star final( ) [ ( ),  ( )]i t i t i  表示第 i 次载人飞船的发

射窗口, C.V. star final( ) [ ( ),  ( )]j t j t j  表示第 j 次货运飞

船的发射窗口. 

对于目标调相, 在调相任务终端时刻 tf, 要求空

间站轨道平均纬度幅角  fu t 、平均半长轴  fa t 和平

均偏心率  fe t 满足交会对接相位角、轨道高度和近

圆轨道的要求: 

   aim
f f ,u t u  (7) 

   aim
f fa t a , (8) 

   aim
f fe t e , (9) 

其中 aim
fu , aim

fa 和 aim
fe 分别表示终端瞄准的纬度幅

角、半长轴和偏心率的目标值. 

将飞船发射进入空间站轨道平面时刻作为调相

任务的终端时刻 tf, “空间站与飞船轨道共面”要求该

时刻空间站轨道的升交点地理经度(tf)与飞船入轨

点的升交点地理经度c0 相等: 

  f c0t  . (10) 

对于观测瞄准, 在执行观测任务的时刻, 要求空

间站在地面观测目标正上空, 即该时刻对应的空间

站的地心经纬度等于观测目标的地心经纬度: 

 S.S. zone  , (11) 

 S.S. zone  , (12) 

其中S.S.和S.S.表示空间站的地心经度和地心纬度 , 

zone和zone表示观测目标的地心经度和地心纬度. 地

心经纬度与轨道要素存在如下关系[13]:  
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      (13) 
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(14) 
其中 u 为纬度幅角, i 为轨道倾角,  为升交点赤经, 

GMST 为格林尼治平恒星时, 为升交点地理经度. 因

此, 空间站对地观测瞄准的地心经纬度约束可以转

化为观测时刻对应的轨道要素约束. 

 aim
view viewu u , (15) 

升段, 

降段, 

升段, 

降段, 
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 aim
view view  , (16) 

其中 uview 和view 表示观测时刻对应的空间站纬度幅

角和升交点地理经度, aim
viewu 和 aim

view 表示观测目标的

地心经纬度转化得到的纬度幅角和升交点地理经度. 

对于载人飞船返回调整, 由于载人飞行的安全

性要求, 为了保证载人飞船良好的返回条件, 在飞船

到达返回圈升交点的时刻, 要求满足轨道回归性要

求(轨道倾角固定的情况下主要为轨道高度要求)和

返回圈星下点轨迹经过着陆场的要求. 

 return 0u  , (17) 

 aim
return returna a , (18) 

 aim
return return  , (19) 

其中 (17)式表示飞船到达返回圈升交点的约束 , 

return 表示返回圈升交点地理经度, aim
returen 表示返回着

陆场的升交点地理经度目标值, 由着陆场的地理经

纬度和空间站飞行轨道倾角决定[13]. 

2  两层优化方法 

针对空间站长时间轨道任务规划问题设计变量

多、约束复杂等特点, 本文提出两层优化框架, 对复

杂的规划问题进行分层求解. 

2.1  上层优化 

以载人飞船、货运飞船的发射时间为设计变量 

 up
T

M.V. C.V

M.V. C.V.

 ( ( );  ( )) ,

( 1,2, , ;  1,2, ,

t i t j

i n j n



   ),

.X  (20)
 

目标函数为 

up phasing view returnmin ( ) ( ) ( ) ( ),f f f f    1 2 3
low low lowX X X X  (21) 

其中 phasing ( )f  1
lowX , view ( )f  2

lowX 和 return ( )f  3
lowX 分别为目

标调相、对地观测瞄准和返回调整机动的总速度增量, 

由下层优化获得. 

约束条件为每次载人飞船和货运飞船发射时间

的空间站运营任务要求和交会对接发射窗口要求 , 

包括(3)~(6)式. 

运营任务约束由具体的空间站运营任务安排决

定. 交会对接发射窗口约束主要包括轨道阳光角约

束、共面约束和相位角约束等, 可以采用逐次剔除约

束不满足时刻的方法进行求解[14, 15].  

上层问题优化, 主要是在满足空间站运营任务

安排和交会对接发射窗口约束所得到的允许发射时

间集合上, 搜索优化的飞船发射时间, 通过将飞船发

射时间传递给下层问题、下层目标函数值反馈给上层

问题的循环计算, 使得长时间内多个空间站轨道机

动的总推进剂消耗最优. 遗传算法具有强大的全局

最优搜索能力, 善于搜索复杂问题和非线性问题[16]. 

本文采用遗传算法对上层问题进行求解. 上层问题

的优化流程如图 2 所示.  

2.2  下层优化 

下层优化包含 3 个子问题: 目标调相规划、对地

观测瞄准规划和返回调整规划. 将(10), (16)和(19)式

分别作为目标调相规划、对地观测瞄准规划和飞船返

回调整规划问题的轨道积分终止条件, 计算中轨道

积分终端升交点地理经度等于目标值的要求将自动

满足, 不作为规划的约束条件. 因此, 目标调相、对

地观测瞄准和返回调整分别为包含三个、一个和两个

约束条件的规划问题, 分别至少需要三次、一次和两

次的轨道机动调整来满足终端约束条件.  

单次目标调相规划问题的设计变量为 

 

图 2  上层优化流程 
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   1
lowX

 (22)
 

目标函数为 

 
3

phasing phasing
1

min ( ) ( )
k

f v k



 1
lowX , (23) 

约束条件包括(7)~(9)式. 

单次对地观测瞄准规划问题的设计变量为 

 T
view view( (1),  (1))v t 2

lowX , (24) 

目标函数为 

 view viewmin ( ) (1)f v  2
lowX , (25) 

约束条件包括(15)式. 

单次返回调整规划问题的设计变量为 

 T
return return return return( (1),  (2),  (1),  (2))v v t t  3

lowX , (26) 

目标函数为 

 return return returnmin ( ) (1) (2)f v v    3
lowX , (27) 

约束条件包括(17)与(18)式. 

下层优化 3 个子问题均为包含多个等式约束的

复杂规划问题, 如果调用优化算法求解, 有时难以得

到满足约束条件的优化解. 另一方面, 3 个子问题都

是工程实际问题, 对于问题的求解应该首先保证满

足终端约束条件, 以满足工程实用性要求. 因此, 本

文对下层问题的求解主要是基于迭代的思想、以获得

满足工程约束条件的可行解为目标, 下层问题的优

化通过上层优化载人飞船发射时间和货运飞船发射

时间来实现. 

3  下层求解策略 

由于受到测控等工程条件的约束, 轨道机动时

间通常由变轨方案直接给定, 不作为迭代变量. 下层

规划问题的求解只将机动冲量作为迭代变量. 因此, 

单个目标调相、对地观测瞄准和飞船返回调整规划分

别为包含 3 个设计变量与 3 个约束条件、一个设计变

量与一个约束条件、两个设计变量与两个约束条件的

规划问题. 

3.1  轨道动力学模型 

根据高斯摄动方程[8, 13], 切向机动 tv 对近圆轨

道半长轴的影响约为 

 t

2
a v

n
   , (28) 

对平均角速度影响为 

 t33

2

vn
n a

a a


      , (29) 

则经过t 时间的累积, 轨道机动通过改变半长轴对

相位角的直接影响为 

 t3 v
n t t

a



       , (30) 

轨道机动N=t/T 圈后引起的相位角变化约为 

 
πt

t

3 6v N
NT v

a v


 
       , (31) 

其中 v a , π2T n . 

航天器升交点赤经与升交点地理经度 之间约

相差格林尼治平恒星时角 GMST [13] 

 GMST    . (32) 

升交点赤经在惯性空间描述, 其漂移来自轨道

摄动. 升交点地理经度在地固坐标系描述, 会随着地

球的旋转变化. 因此空间站升交点赤经的漂移, 将影

响飞船入轨点进入目标轨道平面的时刻, 进而影响

共面时刻两个航天器的纬度幅角差.  

考虑地球非球形摄动 J2 项的长期影响, 近圆轨

道升交点赤经的漂移率约为 

 
2 7

2 e 2
3

cos
2

J a
ia 


  , (33) 

其中 ae 为地球平均半径, i 为轨道倾角.  

升交点赤经在t 时间内漂移约 

 
2 7

2 e 2
3

cos
2

J a
t ia t  


      . (34) 

切向轨道机动对升交点赤经漂移的影响为 

     t7
7

2

va
t t

a na
    


          . (35) 

轨道机动通过升交点赤经漂移量的改变引起共

面时刻的变化为 

 
   GMST

e e

t
   


 


  , (36) 

其中e 为地球平均角速度. 

经过N 圈的传播, 轨道机动通过升交点赤经漂

移对相位角的间接影响约为 

 
 

e

π 2
2 e

t3
e

21 cosN J a i
n t n v

a

 
 

 
 

     . (37) 
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因此, 考虑半长轴改变和升交点赤经漂移, 调整

 的终端相位角偏差, 需要施加的冲量为 

 
ππ

t 2
2 e

3
e

21 cos6
v

N J a iN

v a





 
 

 
 

. (38) 

根据高斯摄动方程, 调整a 的半长轴偏差, 需

要施加的冲量为 

 
t

t

1
,

2 1

1
,

2 1

n e
v a

e

n e
v a

e





 
  




   

 (39) 

调整e 的偏心率偏差, 需要施加的冲量为 

 
t 2

t 2

,
2 1

,
2 1

na
v e

e
na

v e
e





  



 
 

 (40) 

3.2  目标调相规划 

目标调相 3 次机动方案安排如下.  

1) 距调相终端约N1 圈(约 15 天)进行切向机动

phasing (1)v , 调整相位角, 冲量大小由(38)式计算;  

2) 距调相终端约N2 圈(约 1 天)进行切向机动

phasing (2)v , 调整轨道半长轴, 冲量大小由(39)式计算;  

3) 距调相终端约N3圈(小于 1天)进行切向机动

phasing (3)v , 圆化轨道, 冲量大小由(40)式计算. 

根据上面的分析, 空间站调相规划问题为含等

式约束(7)~(9)式的非线性规划问题, 从轨道的角度

来讲, 又是轨道长时间两点边值问题. 由于任务时间

长达 10 多天, 积分一次轨道所需时间较长, 一般的

非线性规划算法由于需要多次计算目标函数, 将导

致计算量偏大. 本文对于目标调相 3 次机动冲量的优

化求解, 采用解析公式与数值积分相结合的迭代方

法, 将上述冲量计算公式与摄动轨道积分相结合, 可

以快速获得摄动条件下满足终端条件的机动参数 , 

求解流程如图 3 所示.  

3.3  对地观测瞄准规划 

根据 1.4 节和 2.2 节对约束条件的处理方法, 对

地观测瞄准任务可以转化为调整观测时刻对应的纬

度幅角. 对地观测瞄准任务为含等式约束(15)式的非

线性规划问题, 通过一次机动进行瞄准, 机动方案安

排为如下.  

距观测时刻约N′圈(约 30 天)进行切向机动

view (1)v , 调整相位角, 冲量大小由(38)式计算.  

本文对于观测瞄准机动冲量的优化求解, 采取 

 

图 3  目标调相规划流程 

近地点施加, 

 
远地点施加. 

近地点施加, 

 
远地点施加. 
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与目标调相规划一致的解析公式与数值积分相结合

的快速迭代方法, 求解流程与图 3 类似. 

3.4  飞船返回调整规划 

飞船返回调整两次机动方案安排如下.  

1) 距调相终端约 1N  圈(约 10 天)进行切向机动

return (1)v , 调整相位角, 冲量大小由(38)式计算;  

2) 距调相终端约 2N  圈(约 1 天)进行切向机动

return (2)v , 调整轨道半长轴, 冲量大小由(39)式计算. 

飞船返回调整规划为包含两个等式约束(17)与

(18)式、两个设计变量的非线性规划问题. 当变轨任

务规划问题的设计变量等于等式约束个数时, 规划

问题本质为非线性方程组的求解问题. 

本文对于飞船返回调整规划两次机动冲量的优

化求解, 采用拟牛顿法. 拟牛顿法是对牛顿迭代法的

改进算法, 具有高精度、快速稳定收敛的特点, 是求

解中小型非线性方程组最常用的方法之一, 也是工

程实际中应用较多的方法. 

4  算例分析 

4.1  问题配置 

假定我国空间站于 2020 年建造完成[3], 安排航天

员长期在轨驻留, 以开展空间站平台照料与维护、载

荷试验实施等站上活动. 设定航天员的轮换周期为 5

个月; 站上储备的推进剂、生活用品、维护维修备件、

试验器材等资源, 足够 7 个月的消耗需求. 

空间站轨道任务包括如下. 

1) 空间站在 2020 年 2 月 10 日 12:00~13:00 时

间段, 对北京进行观测. 北京地理经纬度为(116°, 40°), 

在轨道倾角 i=42.39°时 , 对应的纬度幅角为 aim
viewu   

71.71°、升交点地理经度为 aim
view 50.11   . 

2) 载人飞船在 2020 年 5 月 31 日之前访问空间

站, 完成航天员轮换; 空间站在载人飞船发射入轨前

15 天进行目标调相. 

3) 载人飞船与空间站对接后, 组合飞行 15 天, 

完成两组航天员的任务交接. 

4) 货运飞船在 2020 年 7 月 31 日之前访问空间

站, 完成资源补给; 空间站在货运飞船发射入轨前

15 天进行目标调相. 

5) 载人飞船和货运飞船的对接轨道均为两天回

归轨道(轨道高度约为 344 km), 载人飞船与空间站组

合飞行于两天回归轨道上.  

在初始时刻 1 Jan 2020 0:00:00, 空间站飞行于

3 天回归轨道附近, 瞬时轨道根数为(半长轴、偏心

率、轨道倾角、升交点赤经、近拱点角和真近点角): 

(6769.079 km, 0.000288, 42.39°, 144.06°, 79.1°, 
42.06°)T. 轨道积分考虑地球非球形摄动及大气阻力

摄动, 引力场为 8×8 阶次的 JGM3 模型(Joint Gravity 

Model 3)[17], 大气模型为 NRLMSISE-00 模型 [18], 

F10.7 通量 150, 地磁指数 kp=3.156. 轨道计算涉及的

常数取为 ae=6371.137 km, J2=1.0826261×103, = 

3.986004418×1014 m3/s2. 
空间站与飞船的特征参数如表 1所示. 遗传算法

参数如表 2 所示. 空间站轨道任务的机动方案设置如

表 3 所示, 表中的作用圈数分别从单个轨道任务的开

始时刻起算.  

4.2  确定飞船发射时间约束 

考虑轨道阳光角约束为| |40°, 目标轨道高度

和轨道倾角分别为 344 km 和 42.39°. 采用文献 [14]

和[15]介绍的交会对接发射窗口求解方法, 得到载人

飞船和货运飞船在 2020 年 2 月 10 日至 2021 年 1 月

1 日的发射窗口分别如图 4 和 5 所示.  

综合考虑 4.1节给出的站上航天员轮换和资源补

给约束, 得到载人飞船和货运飞船的发射时间约束:  

 



M.V. (1) 23 May 2020 0 00 00,

               31 May 2020 0 00 00 .

t  : :

: :  (41)
 

表 1  空间站与飞船的特征参数 

 Space station Manned vehicle Cargo vehicle 

Mass (kg) 200000 10000 20000 

Drag area (m2) 800 20 50 
Engine’s specific 

thrust (N/s) 
3000 2990 2990 

Drag coefficient 2.2 2.2 2.2 

表 2  遗传算法参数 

Item Value 

Population size 100 

Maximum number of generations 100 

Tournament selection scale 2 

Probability of crossover 0. 98 

Probability of mutation 0.1 
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表 3  空间站轨道任务的机动设置 

Orbital missions 
First maneuver  Second maneuver  Third maneuver 

Execution  
position 

Revolution 
number 

 
 

Execution 
position 

Revolution 
number 

 
 

Execution 
position 

Revolution 
number 

1 
Earth observation 
aiming 

200° 
(argument of latitude) 

100       

2 
Target phasing for 
manned vehicle 

perigee 20  perigee 155  apogee 195 

3 
Return adjusting for 
manned vehicle 

perigee 15  apogee 100    

4 
Target phasing for 
cargo vehicle 

apogee 20  apogee 155  apogee 195 

 

图 4  载人飞船交会对接发射窗口 

 

图 5  货运飞船交会对接发射窗口  

 



C.V. (1) 14 Jul 2020 0 00 00,

               31 Jul 2020 0 00 00 .

t  : :

: :  (42)
 

4.3  推进剂最优解 

根据 4.1 节给出的条件和 4.2 节得到的飞船访问
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时间约束, 对问题进行优化求解, 获得的载人飞船访

问时间为 28 May 2020 11:21:23.32、货运飞船访问时

间为 20 Jul 2020 02:43:51.71, 总速度增量和总推进

剂消耗分别为 24.121 m/s, 1617.962 kg, 各次轨道任

务的轨道机动过程如表 4 所示.  

组图 6~9 给出了各次轨道任务相应的轨道半长

轴变化过程. 由组图 6~9 可看出, 对长时间内的多个

轨道任务进行综合规划, 可以充分考虑相邻任务对

轨道高度的不同约束需求, 避免单次轨道机动导致过

多的降轨或升轨变化, 从而有效地节省推进剂消耗.  

表 4  推进剂最优解轨道机动过程 

Orbital missions 
First 

maneuver 
Second 

maneuver 
Third 

maneuver 
Earth observation 
aiming 

1.159   

Target phasing for 
manned vehicle 6.118 5.957 0.767 

Return adjusting for 
manned vehicle 

2.801 1.047  

Target phasing for 
cargo vehicle 

0.953 3.509 1.810 

 

 

图 6  对地观测任务过程的半长轴变化 

 

图 7  目标调相任务过程的半长轴变化(载人飞船访问) 

 

图 8  返回调整任务过程的半长轴变化(载人飞船返回) 

 

图 9  目标调相任务过程的半长轴变化(货运飞船访问) 

4.4  精度验证 

根据表 4的变轨数据, 采用拟平根数法对各次轨

道任务中空间站的轨道进行绝对轨道预报[19]. 表 5给

出了单个轨道任务终端时刻的状态. 从表 5 可以看出, 

各个轨道任务的终端状态与瞄准目标的状态相差很

小. 图 10 给出了在观测任务时间段空间站的过境情

况, 过北京的时刻为 UTCG 10 Feb 2020 12:47:13.71, 

满足观测任务要求. 

从表 5 及图 10 可以看出, 各轨道任务的终端状

态与目标瞄准状态吻合良好, 说明本文提出的单个

轨道任务的求解策略是有效的, 可以得到满足终端

约束的满意解.  

5  结论 

本文构建了多任务约束的空间站长时间轨道任

务的非线性规划模型, 提出了两层优化方法进行求

解; 推导了考虑 J2摄动的相位角调整解析公式, 并以 
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表 5  空间站单个轨道任务的终端状态 

Orbital missions 
 (o)  u (o)  a (m)  e 

Aimed 
value 

Terminal 
value 

 
 

Aimed 
value 

Terminal 
value 

 
 

Aimed 
value 

Terminal 
value 

 
 

Aimed 
value 

Terminal 
value 

1 
Earth observation 
aiming 

50.11 50.11  71.71 71.71     

2 
Target phasing for 
manned vehicle 

200.0 200.0  180.0 179.74 6715137.0 6715103.5 0.0005 0.0003 

3 
Return adjusting for 
manned vehicle 

34.02 34.02  0.0 0.0005 6715137.0 6715137.02   

4 
Target phasing for 
cargo vehicle 

200.0 200.0  180.0 179.76 6715137.0 6715123.2 0.0005 0.0001 

 

 

图 10  对地观测任务规划结果 

之为基础提出下层目标调相、对地观测等规划问题的

快速求解策略. 仿真结果表明建立的多任务约束的

空间站长时间轨道任务非线性规划模型是有效的 , 

提出的两层优化方法可以获得满足约束的优化解 . 

本文的研究可为考虑工程实际约束的空间站复杂轨

道设计问题提供有效的解决途径.  
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