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航天飞行器在共面多轨道间的机动规划方法研究
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摘要 针对同时受时间与燃料约束的航天飞行器多轨道间机动问题，研究了两类变轨机动方式四种特殊情

况的边界问题 .考虑机动、路径和燃料约束构建了以最短总机动时长为目标的规划模型，设计了基于改进蚁

群算法的机动策略寻优算法，提出了一种满足快速机动需求的共面多轨道间机动规划方法 .通过算例计算，

验证了多轨道间机动规划方法的有效性，得到了在有限时间及有限燃料条件下的最优机动方案 .说明了在一

定范围内提升变轨速度冲量或选择非开普勒径向机动更有利于航天飞行器快速机动能力的生成 .
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引言

航天飞行器在太空轨道间快速开展维护、补

给、移除和再利用等在轨服务，都需要在所带燃料

支撑能力下依一定顺序访问各目标轨道 .太空轨道

是当飞行产生的离心力相当于地球地心引力而在

一定高度绕地球做圆周运动的运行轨迹 .当这些运

行轨迹均位于同一轨道平面内时，为共面轨道 .地
球周围太空按高度分高、中、低轨道，范围可达几万

公里，飞行器在多轨道间机动，为了节省燃料通常

遵循开普勒定律，多采用双脉冲、多脉冲的机动形

式 .但在紧急情况下，飞行器需要以任务为重心，在

最短时间内执行所有在轨服务，多轨道间的机动时

间便成了任务成败的关键 .因此，面对相距较远的

多条轨道，需结合飞行器所带燃料选择变轨方式，

规划出用时最短、科学合理的机动方案 .
有关轨道机动规划，Zaborsky［1］、Pontan［2］和谢

成清［3］研究了两轨道间的转移轨道设计问题，对分

析不同方式下的轨道间机动效果具有借鉴意义 .袁
建平［4］、李俊峰［5］和孙冲［6］关于非开普勒轨道机动

方面进行了探索研究，对轨道间采取非开普勒径向

机动方式的提出具有启示作用 .欧阳琦［7，8］、余婧［9］

和朱啸宇［10］针对在轨服务进行了任务规划研究，以

燃料消耗最小为出发点简化机动过程，重点研究了

任务分配和资源调度问题，但较少考虑多轨道间的

机动规划问题 .
本文将根据航天飞行器的变轨机动需求，考虑

开普勒的霍曼、高斯以及非开普勒径向三种典型变

轨机动方式，构建共面多轨道间的机动规划模型，

针对有限时间及燃料通过机动策略寻优算法解算，

以获得最短机动时间和最优机动方案 .
1 轨道间机动方式分析

太空轨道是空间任务中的基本要素，是航天飞

行器仅受引力作用的稳态飞行路径 .轨道间机动是

靠动力装置改变飞行轨道的行为，是以初始轨道为

起点通过转移轨道抵达目标轨道的过程 .共面轨道

间机动方式的选取需要考虑初始轨道与目标轨道

的共面性、切向速度冲量与转移轨道形态的约束性

及开普勒机动与非开普勒机动的相异性 .
1.1 共面霍曼变轨机动

在一定离心力下，航天飞行器只受地球引力和

轨道摄动影响，将沿着一定轨道飞行 .若想从当前

轨道跨越到同一轨道平面内的另一轨道，就需要飞

行器自身动力系统提供外力改变原有飞行速度或

方向 .以最省燃料为出发点，遵循开普勒运动，只需

给予飞行器一个速度增量改变运行轨道使其沿转

移轨道飞行，当此转移轨道正好与目标轨道相切即

可完成轨道间的机动，这就是共面霍曼变轨机动的

基本原理 .
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共面霍曼变轨机动过程如图 1所示，在半径为

r1的初始轨道 C1的任意点 P产生第一个速度冲量

Δv，改变其原有轨道飞至转移轨道E，E的近拱点为

P、远拱点为A.经过半个转移周期达到远拱点为A，

远拱点正好与半径为 r2的目标轨道 C2相切 .一般

轨道转移问题在考虑近拱点速度冲量 vhm改变原来

轨位的同时，还需要考虑到远拱点顺利进入目标轨

道问题 .但我们研究的轨道间机动任务中，到达目

标轨位附近后不一定采取入轨行为，有可能根据操

控任务需要采取伴飞、绕飞和悬停等动作 .因此，在

轨道间机动过程中论文主要考虑初始变轨过程中

的速度冲量、燃料损耗和转移轨道周期问题 .
设 vc1和 vc2分别为初始轨道C1和目标轨道C2的

速度，椭圆转移轨道与初始轨道相切的近拱点P的

速度为 vEP，μ为天体引力常数 .共面霍曼变轨机动方

式中：转移轨道的远拱点正好与目标轨道相切，据

此可以构建轨道速度与轨道半径的关系模型［11］：
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vc1 = μ
r1

vc2 = μ
r2

vEP = 2μ r2
r1 ( r2 + r1 ) = vc1

2r2
r2 + r1

（1）

由此可知，轨道速度主要跟地球引力常数、轨道半

径相关，轨道转移速度可以根据初始轨道速度、半

径以及目标轨道半径确定 .再根据开普勒方程，可

以证明椭圆轨道的运行周期只与长半轴 a有关，而

与轨道形状（偏心率）无关 .基于以上分析，可推导

出共面霍曼速度冲量模型、长半轴模型以及转移轨

道周期模型：

vhm = vEP - vc1 = vc1 ( 2( r2 r1 )
1 + ( r2 r1 ) - 1) （2）

a = r1 μ
2μ - r1 vEP （3）

T = 2π a3

μ
（4）

1.2 共面高斯变轨机动

通过对轨道动力学和开普勒运动分析可知，速

度冲量Δv在一定范围内递增，如图 2所示转移轨

道形态将由椭圆经长椭圆向抛物线演化，变轨机动

时间 t也将由半个转移周期 T逐渐缩短 .在开普勒

定律下，只需知道初始轨道与目标轨道位置以及可

提供的速度冲量，便可估算变轨机动时间和各轨道

参数的方法均属于共面高斯变轨机动方式，霍曼变

轨机动可视为高斯方式的一种特例 .由速度冲量改

变产生的各种共面高斯轨道机动方式，与共面霍曼

变轨机动相比，能有效缩减轨道间机动时间，但需

以增大速度冲量为代价，这对航天飞行器的动力装

置和燃料储备提出了更高要求 .

由此，共面高斯变轨机动方式中的速度冲量Δv
是一个不确定量，需根据动力装置及燃料储备提前

确定 .可依据开普勒运动［11，12］建立以速度冲量为变

量的转移轨道近拱点与初始轨道的速度关系模型：

vEP = vc1 + Δv = μ
r1
+ Δv （5）

接着，根据活力公式可计算求得转移轨道的各轨道
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图1 共面轨道间机动方式示意

Fig.1 A schematic illustration for maneuver mode between
coplanar orbits

图2 不同速度下的转移轨道形态图

Fig.2 Transition orbit morphologies at different velocities
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根数［11］.其中，依据开普勒定律和运动方程M = E -
e ⋅ sin E，可构建出飞行器从初始轨道变轨机动至

目标轨道的机动时间模型：

t = T E - e ⋅ sin E2π = a3

μ
⋅ (E - e ⋅ sin E) （6）

1.3 共面非开普勒径向机动

目前太空中的飞行器绝大部分轨道运动都遵

循 1610年提出的开普勒定律，重点考虑地球中心

引力场下的飞行器轨道运动 .随着航天技术的发

展、太空在轨服务需求的不断拓展，有越来越多紧

急、复杂、大范围和多作业形式的空间操控任务需

要飞行器去完成 .这样，是否能够依任务需要直接、

快速机动至目标轨道便成为当前制约任务完成效

率的关键因素 .基于开普勒定律和开普勒空间轨道

理论的机动模型具有机动轨道模式固定、运动时间

长以及持续推力运动难描述等局限，难以适应直

接、快速和持续推力下的空间机动行为 .未来太空

在轨服务不仅要求飞行器能够顺利抵达目标轨道，

更加注重变轨机动的快速性、直接性、可控性和全

域可达性，这致使整个运动不再完全满足开普勒定

律 .我们定义一切不再符合理性开普勒运动的太空

机动为非开普勒运动，即为不再符合开普勒三定律

或二体问题解的太空运动 .在动力装置持续推力作

用下，将改变飞行器质心运动的轨迹，即转移轨道

不再是开普勒轨道，而是受不同的瞬时加速度做螺

旋、弧线或折线甚至直线轨迹［13，14］.本文将抛开开

普勒定律限制，考虑轨道间最直接的机动方式，采

取在径向方向给予持续推力的方式使飞行器在径

向产生加速度，从而更快到达目标轨道 .
设在地球引力场中不考虑摄动因素，飞行器在

地球万有引力下做圆周运动，即只受法向方向的引

力FG.现依据目标轨道方位通过动力系统产生一个

持续发动机推力F，该F可分解为径向分力Fh和切

向分力Fs，由此可求得飞行器的合加速度［15，16］：

α = ( FG + Fh m ) ⋅ rd + ( Fs m ) ⋅ sd （7）
式中，m为飞行器质量，rd为法向（径向）单位矢量，

sd为切向单位矢量 .设M为地球质量、G为引力常

量、r为飞行器初始轨道半径，把 μ = GM、FG =
GMm r2［17］代入式（7），得到径向方向的瞬时加速度

模型：

αC = ( μ r2 + Fh m ) ⋅ rd （8）

2 共面多轨道间的机动规划方法

飞行器为完成共面多轨道间机动任务需结合

动力系统特性和携带燃料量选取合适的变轨机动

方式，以最短时间机动到目标轨道 .其中，轨道高度

不同则速度不同，相互间变轨机动所需的速度冲量

也就不同，速度冲量的增加虽可有效缩短机动时

间，但却会消耗更多燃料 .因此，飞行器在轨道间采

取各变轨机动行为之前，需要将各方面因素统筹考

虑，构建规划模型，设计适用、高效的寻优算法 .
2.1 目标优化函数模型

面对任务执行度、飞行装置动能转换率和携带

燃料量等多优化需求，从紧急机动角度选取最重要

因素作为优化目标 .据上文分析可知，紧急在轨服

务任务的完成度主要还是受整个轨道间机动时间

影响，时间就是生命，只有在机动上节省更多的时

间才能在每个任务点上留有更充分的操控时间 .因
此，在共面多轨道间的机动规划问题上，选取整个

机动时间为优化目标并构建目标优化函数：

min Z =∑
i = 1

N∑
j = 1

N

tij xij （9）
式中：tij为从 i轨道机动至 j轨道的时间，单位为 s；xij
为 i轨道与 j轨道间转移轨道的选取情况，为无量纲

量；N为需访问的轨道总数，单位为条 .
2.2 变轨机动约束模型

变轨机动前需选定变轨方式，依上文分析可大

致分为开普勒运动和非开普勒运动，具体选取依动

力装置性能、任务紧急程度和燃料储量而定 .根据

开普勒运动的轨道根数、速度冲量、轨道转移周期

以及机动时间的动力学关系，建立开普勒高斯变轨

机动约束模型：

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

tij = aij 3

μ
⋅ (Eij - eij ⋅ sin Eij )

aij = ri μ
2μ - ri vEP

2μ - ri vEP > 0
vij = μ

ri
+ Δvij

Δvij = vhm + Δυ

（10）

式中，aij为从 i轨道机动至 j轨道的转移轨道长半

轴，单位为 km；Eij 为 ij轨道间转移轨道的偏近点

角，单位为度；eij为 ij轨道间转移轨道的偏心率，为

无量纲量；vij为 i轨道机动至 j轨道的转移轨道近拱
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点速度，单位为 k/ms；Δvij为 i轨道机动至 j轨道的速

度冲量，单位为 k/ms；Δυ为基于共面霍曼速度冲量

的速度增量，单位为k/ms.
非开普勒运动轨迹主要由飞行器在径向及切

向方向上的瞬时加速度共同决定，轨道间机动时间

主要受径向方向的加速度控制 .由此，重点考虑径

向方向机动情况，选取均变速径向机动这一特殊情

况建立非开普勒变轨约束模型：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

αij = ( μ rij 2 + Fh
ij m ) ⋅ rd

vij = vi0 + αij tij
sij = μ

ri
tij + 12 αij tij 2

（11）

式中，αij为从 i轨道机动至 j轨道的径向合加速度，

单位为km/s2；rij为从 i轨道机动至 j轨道过程中距地

心的径向距离，单位为 km；Fh
ij 为 i轨道机动至 j轨道

过程中的径向发动机推力，单位为N；vi0为 i轨道机

动至 j轨道的径向初始速度，单位为 k/ms；vij为 i轨

道机动至 j轨道的机动速度，单位为k/ms；sij为 i、j轨

道间机动的径向累计路程，单位为 km；tij为从 i轨
道机动至 j轨道的时间，单位为 s.
2.3 变轨路径约束模型

飞行器面对共面多轨道，需事先明确访问各轨

道的先后顺序且每个轨道只访问一次 .这是一类组

合优化的问题约束，即针对每一目标轨道需明确：

仅经由一条转移轨道进入和一条转移轨道离开，整

个转移轨道构成一个转移链，中间没有任何子回路

的产生 .由此，构建整个变轨机动的路径约束模型：

ì

í

î

ï

ï

ï
ï
ïï

ï
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ïï

∑
j = 1

N

xij = 1 i = 1，2，L，N且i ≠ j

∑
i = 1

N

xij = 1 j = 1，2，L，N且i ≠ j

∑
i = 1

N∑
j = 1

N

xij ≤ N - 1 i ≠ j
xij ∈ { }0，1

（12）

式中，当 xij = 1时，选取 ij轨道之间的转移轨道，其

他则不选取 .
2.4 变轨燃料约束模型

有的太空轨道间距较远，航天飞行器自身燃料

补给困难，机动过程中必须考虑燃料的消耗情况 .
可将每次变轨机动前后速度矢量改变量的模，即速

度增量的大小作为轨道控制所付出能量代价的一

种间接度量 .基于动量守恒原理齐奥尔科夫斯基给

出了速度与燃料损耗的关系理论［18，19］，即航天飞行

器通过一个消耗自身燃料质量的反方向推进系统，

可以在原有运行速度上产生并获得加速度 .由此，

构建轨道间机动燃料约束模型：

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

vij - vci = βλ ln mr + mq

mr + mq - mij

∑
i = 1

N∑
j = 1

N

mij xij ≤ mr

（13）

式中，vij为 i轨道机动至 j轨道开普勒运动的近拱点

速度或非开普勒运动的机动速度，单位为 km/s2；β
为从 i轨道机动至 j轨道过程中燃料转换率，是由动

力系统决定的常量；λ为 i轨道机动至 j轨道过程中

燃料燃烧后喷出的能量相对火箭的速率，单位为

km/s；mq为飞行器本体的质量，单位为 kg；mr为飞

行器所携带的燃料总量，单位为 kg；mij为从 i轨道

机动至 j轨道所消耗的燃料，单位为kg.
2.5 机动策略寻优算法

根据所建立的机动规划模型，设计基于改进蚁

群算法的机动策略寻优算法 .算法中根据要访问的

轨道数量设计蚂蚁数，其中每只蚂蚁具有特征：根

据以每次变轨机动时间和转移轨道上外激素的数

量为变量的概率函数，选定下一个访问轨位；强制

蚂蚁遵循合法路径搜索，不重复访问、不走小环路，

并由禁忌表进行控制；完整一次搜寻后，在曾经访

问的每一条转移轨道用外激素标记 .算法起始时

刻，设各轨道间转移轨道所携带的信息素相等，各

蚂蚁在搜索中根据转移轨道上的所需的机动时间

决定转移方向，并按转移概率模型机动至下一轨

道 .遍历完所有轨道后，蚂蚁完成一次循环，根据外

激素更新模型［20］修改轨迹强度，并以燃料消耗情况

审查进行约束 .整个解算流程如图3所示 .
3 算例求解与分析

算例是以航天飞行器在赤道面上的七条轨道

间往返执行在轨服务任务为背景，将七条轨道简化

为圆形轨道，各轨道的距地球面高度集为：｛r1 =
36300；r2 = 36700；r3 = 37200；r4 = 37800；r5 =
38500；r6 = 39300｝，单位为 km.航天飞行器本体质

量 mq = 1 × 103kg，携带燃料 mr = 4 × 103kg，装备

最大推力为 Fmax = 39.3kN的肼燃料改进型火箭发

动机，动力系统喷口速率λ = 3km/s，采取非开普勒

径向机动方式时径向方向最大合加速度αmax = 6 ×
10-3km/s2，地球引力常数 μ = 398600.4km3/s2，地球

半径 rε = 6378.14km.现需此飞行器在这七条轨道
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依序开展紧急在轨服务任务，其中预留的轨道间总

机动时间只有 2.5小时，且要求燃料最少结余 50公
斤以保障在轨操控任务的顺利开展 .
3.1 两类变轨方式的机动时长及燃料消耗情况

轨道间采取高斯机动过程中，增大速度冲量将

有效提升机动时效性，但燃料消耗也有所增加 .图
4仿真展现了 r0机动至 r1时长随速度冲量增大呈非

线性递减的情况，及两轨道间燃料消耗随速度冲量

增大呈非线性递增的情况 .
当轨道间采取非开普勒径向机动时，使航天飞

行器在径向方向保持不同合加速度，其机动时间和

燃料消耗情况均有所不同 .图 5展现了初始轨道 r0

在径向方向采取不同合加速度机动至 r1轨道的机

动时间、燃料消耗情况 .其中，机动时长随径向合加

速度增大呈非线性递减趋势，燃料消耗量随径向合

加速度增大呈非线性递增趋势 .

3.2 四种特殊情况的最优机动方案

如表 1所示，为四种特殊变轨机动方式下的最

优机动方案 .其中，采取开普勒霍曼机动时，各轨道

间的转移轨道均为与目标轨道相切的椭圆轨道，例

如 r3 至 r4 的转移轨道形态为长半轴为 41.178 ×
103km、短半轴为 41.177 × 103km的椭圆 .通过规划

方法得到时间最优的机动策略，整个机动过程所需

时间为136.5小时，燃料消耗量为243.77公斤 .

图4 高斯机动中时间、燃料变化情况

Fig.4 Time and fuel variations in Gauss maneuver

图5 非开普勒径向机动中时间、燃料变化情况

Fig.5 Time and fuel variations in non-Keplerian radial maneuver
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modify the trajectory strength according to the update 
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 determine 
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whether the 
number of 
iterations has 
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output the optimal 
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end 

Yes
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No
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calculate the maneuvering time between each 
orbit to form a time matrix

select a maneuver mode based on time and 
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图3 基于改进蚁群算法的机动策略寻优算法流程图

Fig.3 Flow chart of maneuver strategy optimization algorithm based
on improved ant colony algorithm

表1 考虑不同变轨方式的最优机动方案

Table 1 Optimal maneuver scheme for different ways of orbit shifting
Its way

Horman
Gaussian
(speed)
The radial
αij = αmin
The radial
αij = αmax

Mobile time
Time/h
136.5

8.8

8.61

1.76

Optimal maneuver strategy

0 5 2 3 4 1 6 0
 

2 1 0 3 4 5 6 2
 

3 2 1 0 4 5 6 3
 

2 1 0 3 4 5 6 2
 

Each transfer orbit configuration
(Long half shaft /103km，Short half shaft /103km)

(40.928,40.909)(41.278,41.268)(40.628,40.627)
(41.178,41.177)(40.728,40.721)(41.478,41.451)(41.328,41.295)
(4463.1,1889.0)(4446.3,1878.4)(4446.3,1878.4)
(4513.0,1920.9)(4546.0,1942.0)(4584.2,1966.5)(4485.4,1903.2)
Maneuvering distance between tracks /103km
0.5, 0.4, 0.3, 1.8, 0.7, 0.8, 2.1
0.4, 0.3, 1.2, 0.6, 0.7, 0.8, 2.6

Fuel consumption
Quality /kg
243.77

3701.35

2703.94

3983.99
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轨道间的速度冲量受初始轨道高度限制，由此

可以确定各速度冲量的极限值 .当采取极限速度下

的高斯机动时，各轨道间的转移轨道都是在不同程

度上与目标轨道相交的椭圆轨道，例如 r3至 r4的转

移轨道形态为长半轴为 4513.0 × 103km、短半轴为

1920.9 × 103km的长条形椭圆 .由于轨道间机动时

间受初始轨道高度、速度冲量影响，当速度冲量改

变则轨道间的机动比较优势将可能有所变化 .通过

规划方法可以得到当前环境下的最优机动策略，即

由 2号轨道经 1号、0号、3号、4号和 5号机动至 6号
轨道 .整个机动过程所需时间为8.8小时，燃料消耗

量为3701.35公斤 .
将轨道间机动分解为径向运动跟切向运动，只

有当径向方向运动率先与目标轨道交会才能将整

个机动时间以径向时间计算 .由此，径向机动存在

一个最低合加速度，只有当大于等于此临界值时整

个机动时间才能以径向机动时间计算 .根据轨道间

切向运动的特性，结合轨道几何关系及各初始轨道

速度，可确定径向合加速度的最小值 .根据本算例

轨道条件，计算得到径向最低合加速度为 αmin =
0.25 × 10-3km/s2.基于此，轨道间的径向机动累计

路程为两轨道的轨道高度差，例如 r3至 r4的机动路

程为 600km.通过规划方法计算得到时间最优的机

动策略，即由 3号轨道经 2号、1号、0号、4号和 5号
机动至 6号轨道 .整个机动过程所需时间为 8.61小
时，燃料消耗量为2703.94千克 .

根据算例所给条件，当在径向方向保持最大合

加速度 αmax = 6 × 10-3km/s2机动时，两轨道间的径

向机动累计路程为两轨道的轨道高度差，例如 r3至
r4的机动路程为 600km.通过规划方法计算得到时

间最优的机动策略，即由 2号轨道经 1号、0号、3
号、4号和 5号机动至 6号轨道 .整个机动过程所需

时间为1.76小时，燃料消耗量为3983.99千克 .

3.3 时间及燃料约束给定的最优机动方案

根据算例对机动总时长控制在 2.5小时内、燃

料结余 50公斤的要求，通过本文方法计算，最终得

到了如表 2所示的最优机动方案 .轨道间在径向保

持合加速度做径向均变速机动，采取由 2号轨道经

1号、0号、3号、4号和5号机动至6号轨道的最优访

问策略；整个机动时间为 2.22小时，满足 2.5小时内

完成轨道间机动的任务要求；燃料消耗 3949.12公
斤，满足结余50公斤燃料的在轨服务任务要求 .

从整个计算过程知：开普勒机动过程中，速度

冲量决定了转移轨道形态，速度冲量的增加能缩短

轨道间机动时间；通过在各初始轨道增加其速度冲

量至极限值，可压缩 93.6%的机动时间，但需多消

耗 15倍的燃料 .非开普勒径向机动中，在径向保持

最低加速度进行机动，机动时间跟极速高斯相近，

由于其机动方式直接且所需速度相对较小，从而整

体能够节省 1000kg燃料；提升径向加速度至算例

所给极值，可有效压缩 79.6%机动时长，但需再多

消耗 3.9倍燃料 .针对机动时间 2.5小时内及燃料结

余 50公斤的条件限制，综合考虑不同机动方式，本

文给出了采取非开普勒径向机动方式的最优方案 .
由此，多轨道间机动采取开普勒方式，整体相

对节省燃料，但所需的机动时间较长，适用于携带

燃料量有限或任务时间较宽松的情况 .采取非开普

勒机动方式，可进一步缩减机动时间，适用于燃料

充足或任务紧急的情况 .从应急角度看，是需要飞

行器以这类方式按最优机动策略，在最短时间内直

接完成多轨道间机动的 .但非开普勒运动中，合加

速度的提升、推力大小的维持及飞行方向的控制均

对飞行器的动力系统、燃料储备和飞行控制提出了

更高的要求，这急需航天技术进一步发展以提升空

间全域快速机动能力 .
4 结论

（1）提出了共面多轨道间机动规划方法，能够

根据具体需求给出最优机动策略 .

表2 时间及燃料限制条件下的最优机动方案

Table 2 Optimal maneuver scheme under time and fuel constraints

Its way

Non-cape radial

Radial resultant accel⁃
eration

Acceleration /km/s2

3.75 × 10-3

Mobile time

Time/h

2.22

Optimal maneuver strategy

2 1 0 3 4 5 6 2
 

Maneuvering distance between
tracks /103km
Distance /103km

0.4, 0.3, 1.2, 0.6, 0.7, 0.8, 2.6

Fuel consump⁃
tion

Quality /kg

3949.12
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（2）研究了两类变轨机动方式四种特殊情况的

边界问题，有助于受时间及燃料限制机动问题的变

轨方式选取 .
（3）提出了非开普勒径向机动方式，能够有效

缩减轨道间机动时间，满足高时效性要求 .
综上，本文方法能够为受时间及燃料条件限制

的共面多轨道间机动问题，提出一个综合考量不同

变轨方式的最优机动方案 .
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RESEARCH ON MANEUVER PLANNING METHOD OF SPACE
VEHICLE IN COPLANAR MULTI-ORBIT

Liu Bingyan1，2† Yu Hongyuan1 Ma Xinyi1 Fang Ying2 Zhang Song2
（1.Academy of Military Sciences，Beijing 100091，China）

（2.32032 Troops，Beijing 100094，China）
Abstract Aiming at the problem of multi-orbit maneuver of space vehicles with time and fuel constraints at the same
time，the boundary problem of four special cases of two kinds of orbital maneuver modes is studied. Considering maneu⁃
ver，path and fuel constraints，a planning model with the goal of shortest total maneuver time is constructed，and the ma⁃
neuver strategy optimization algorithm based on an improved ant colony algorithm is designed. Therefore，a coplanar
multi-orbit maneuver planning method is proposed to meet the requirement of rapid maneuver. The effectiveness of the
multi-orbit maneuver planning method is verified by an example calculation，and the optimal maneuver scheme under fi⁃
nite time and fuel conditions is obtained. It is proved that increasing the velocity impulse within a certain range or choos⁃
ing the non-Keplerian radial maneuver mode will be more conducive to improving quick maneuver ability of the space ve⁃
hicle.
Key words mission planning， orbit maneuver， time optimal， Keplerian motion， non-Keplerian motion
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