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摘　 要：针对连续小推力轨道设计问题，提出了一种采用虚拟引力场的太阳帆－电推进混合小推力轨

道设计与优化方法。 首先，给出了虚拟引力场的定义，以及太阳帆 ／ 电推进混合推力模型；然后建立了

基于混合推进方法设计连续小推力机动轨道设计模型；并推导了该动力学模型的解析解；其次采用四

阶龙格库塔数值方法分析了该解析解的精度，提出了误差因子参数的概念，采用误差因子参数约束来

保证解析解精度。 最后，以地球－火星转移轨道设计的算例，求解了采用太阳帆 ／ 电推进混合推进方式

实现航天器轨道机动，并将其结果与单独电推力方法进行了对比。 仿真结果表明，该方法能够大大减

小燃料消耗以及轨道转移任务时间；与混合连续推力间接优化方法相比，该解析方法能够很大程度上

减少计算时间。
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　 　 连续小推力轨道设计在空间机动轨道设计方面

有广泛的应用［１⁃２］。 与传统脉冲推力或大推力相

比，连续小推力轨道机动容易控制，机动能力强；另
外其比冲小，实现轨道机动所需要的燃料很少，因而

成为研究热点。 文献［３］中，Ｍｃｉｎｎｅｓ 首次提出了使

用太阳帆来改变引力场的大小，设计了悬浮轨道，并
推导了实现悬浮轨道所需推力的解析解。 Ｍａｌｃｏｌｍ
采用太阳帆产生切向固定推力，设计了从地球轨道

到太阳极轨的转移轨道，解决了轨道优化问题［４］。
然而，由于单独采用电推进或者太阳帆产生的推力

较小，轨道转移常常需要很长时间。 针对这个问题，
Ｍｅｎｇａｌｉ 等在文献［５］中提出了太阳帆和太阳帆 ／电
推进结合的混合推进方法，并采用间接优化方法进

行了轨道优化。 在其文章中，太阳帆产生径向推力，
用于改变引力场的引力常数，而与此同时电推进产

生固定切向推力。 在假定太阳帆能够产生 ５０％的

中心引力（μ２ ＝ ０．５μ１）的条件下，混合推力能够减少

燃料的消耗并且缩短空间机动任务时间。 然而该方

法是作为一种间接优化方法，并没有考虑推力约束

问题，很难应用于实际空间机动轨道设计中。
本文针对连续小推力轨道设计问题，提出了一

种基于虚拟引力场的混合连续小推力轨道设计方

法［６⁃７］。 该方法将虚拟引力场与平均算法结合，通
过混合连续小推力形成虚拟引力场，进而采用平均

算法求解在虚拟引力场下固定大小切向力作用下的

机动轨道解析解。 进一步，本文采用四阶龙格库塔

积分方法分析解析解的精度，并提出了误差因子参

数，从而保证解析解的精度。 本文采用虚拟引力场

方法，将航天器机动轨道设计优化问题转化成参数

优化问题。 该方法主要分为 ３ 步：①设计并优化满

足任务约束（包括边界约束和推力约束）的虚拟引

力场，以及固定切向推力的大小；②求解实现虚拟引

力场的推力大小；③考虑太阳帆的动力学模型，求解

采用太阳帆来实现虚拟引力场的控制律。
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１　 模　 型

１．１　 虚拟中心引力场的定义

虚拟中心引力场是指引力场中心不在地心上，
且其引力常数不等于地心引力常数的中心引力场。
该引力场可用参数（ｒ０，μ ２） 来定义，其中 ｒ０ 为虚拟

引力场中心与地心相对位置矢量，称为虚拟引力场

位置参数；μ ２ 为虚拟引力场引力常数［６⁃７］。
１．２　 虚拟中心引力场下虚拟圆锥曲线轨道

根据虚拟中心引力场参数 ｒ０ 维数的不同，虚拟

中心引力场可以分为 ２ 种，如图 １ 所示；

图 １　 虚拟中心引力场示意图

设定地心引力场引力常数为 μ １，航天器在地心

惯性坐标系下位置矢量为 ｒ１，假定在航天器上施加

推力加速度为 ａｔ ，则有：
ｄ２ｒ１
ｄｔ２

＋
μ１

｜ ｒ１ ｜ ３ｒ１ ＝ ａｔ （１）

　 　 假设地心惯性坐标系为 ＯＸＹＺ，虚拟中心引力

场坐标系为 Ｏ′Ｘ′Ｙ′Ｚ。 推力与地心引力场的合力形

成的虚拟中心引力场参数为（ｒ０，μ ２） ，则在虚拟中

心引力场坐标系下有：
ｄ２（ｒ１ － ｒ０）

ｄｔ２
＋

μ１

｜ ｒ１ － ｒ２ ｜ ３

æ

è
ç

ö

ø
÷·（ｒ１ － ｒ０） ＝ ０ （２）

　 　 设 ｒ２ ＝ ｒ１ － ｒ０，在特定虚拟中心引力场中，ｒ０ 为

定值则 ｒ′０ ＝ ０，ｒ′２ ＝ ｒ′１ － ｒ′０ ＝ ｒ′１。 地心惯性坐标系下

航天器位置和速度与虚拟中心引力场坐标系下位置

和速度转化关系为：
ｒ２ ＝ ｒ１ － ｒ０
ｖ２ ＝ ｖ１

{ （３）

　 　 由（２）式、（３）式可知，在虚拟中心引力场坐标

系下，航天器运动方程可表示为如下形式：

ｄ２ｒ２
ｄｔ２

＋
μ２

｜ ｒ２ ｜ ３ｒ２ ＝ ０ （４）

　 　 实现虚拟中心引力场所需推力为

ｆｔ ＝
ｄ２ｒ１
ｄｔ２

＋
μ１

｜ ｒ１ ｜ ３ｒ１ －
ｄ２ｒ２
ｄｔ２

－
μ２

｜ ｒ２ ｜ ３ｒ２ （５）

将（３）式带入（５）式， 可得

Ｔｒ ＝
μ１

｜ ｒ１ ｜ ３ｒ１；Ｔｒｖｇ ＝
μ２

｜ ｒ２ ｜ ３ｒ２

ｆｔ ＝ Ｔｒ － Ｔｒｖｇ
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　 　 由上述分析可知，通过调整推力，可形成一种虚

拟中心引力场。 在该虚拟中心引力场中，航天器运

动轨迹为圆锥曲线。 若该虚拟圆锥曲线轨道满足轨

道转移约束，则可实现轨道机动。
１．３　 固定切向力作用下轨道摄动方程

在切向推力作用下，平面轨道高斯摄动方程为

ｄａ
ｄｔ

＝ ２ａ２ｅｓｉｎθ
ｈ

ｆｒ ＋
２ａ２ｐ
ｈｒ

ｆθ

ｄｅ
ｄｔ

＝ １
ｈ
ｐｓｉｎθｆｒ ＋

１
ｈ
［（ｐ ＋ ｒ）ｃｏｓθ ＋ ｒｅ］ ｆθ

ｄω
ｄｔ

＝ － ｐｃｏｓθ
ｈｅ

ｆｒ ＋
（ｐ ＋ ｒ）ｓｉｎθ

ｈｅ
ｆθ

ｄＥ
ｄｔ

＝ ｎａ
ｒ

＋ １
ｎａｅ

ｆｒ（ｃｏｓθ － ｅ） － ｆθ １ ＋ ｒ
ａ
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（７）
式中， ａ 为轨道半长轴，ｅ 为偏心率。 ω 为近地点幅

角，θ为真近点角。 Ｅ为偏近点角，ｐ ＝ ａ（１ － ｅ２） 为半

通径。 ｎ ＝ μ ／ ａ３ 为瞬时时刻的平均轨道角速度。
假设径向加速度和周向加速度分别为 ｆｒ，ｆθ ，假定径

向加速度为零，则有

ｄＥ
ｄｔ

≈ ｎａ
ｒ

（８）

径向推力以及周向推力和切向推力之间的关系为

ｆｒ ＝ ｆ ｅｓｉｎＥ

１ － ｅ２ｃｏｓ２Ｅ

ｆθ ＝ ｆ １ － ｅ２

１ － ｅ２ｃｏｓ２Ｅ
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而真近点角和偏近点角的关系为

ｓｉｎθ ＝ ｓｉｎＥ １ － ｅ２

１ － ｅｃｏｓＥ
，ｃｏｓθ ＝ ｃｏｓＥ － ｅ

１ － ｅｃｏｓＥ
（１０）

因此，将公式（７）中自变量转换为偏近点角，则轨道

半长轴和偏心率的变化［９］为

·９１６·
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∫Ｅｆ
Ｅ０

ｄａ
ｄＥ

ｄＥ ＝ ２ａ３

μ
ｆｔ∫Ｅｆ

Ｅ０

１ － ｅ２ｃｏｓ２Ｅ ｄＥ

∫Ｅｆ
Ｅ０

ｄｅ
ｄＥ

ｄＥ ＝ ２ａ２

ｅμ
（１ － ｅ２） ｆｔ·

∫Ｅｆ
Ｅ０

１ － ｅ２ｃｏｓ２Ｅ － １

１ － ｅ２ｃｏｓ２
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（１１）

式中， Ｅ 为偏近点角，ｆｔ 为连续切向推力。 在给定轨

道交会的初始点 Ａ 和终点 Ｂ 的条件下，采用混合推

力方法设计机动轨道就是求解引力场参数（μ ２，ｒｖｇ）
以及切向推力 ｆｔ。 若选择合适参数 Ｘ ＝ （μ ２，ｒｖｇ，ｆｓｅｐ）
时，在虚拟引力场中和切向推力的同时作用下，航天

器在虚拟引力场可从 Ａ 点转移到目标点 Ｂ 点，从而

满足轨道交会的边界约束。 这就是采用基于虚拟引

力场方法的混合连续小推力轨道设计的基本思路。
采用虚拟引力场的混合连续小推力轨道设计方

法来设计轨道，实际上是设计在虚拟引力场中的常

值切向推力转移轨道。 转移轨道需要满足两点边界

值约束，以及推力约束。 当初始轨道的偏心率很小，
推力较小的条件下［９］，在虚拟引力场中的切向推力

轨道近似解析解为

Δａｖｇ ≐
２ａ３

ｖｇ

μｖｇ
ｆｔ（ １ － ｅ２ｖｇ ＋ （１ － １ － ｅ２ｖｇ ）ｓｉｎ２Ｅ）

Δｅｖｇ ≐
２ａ３

ｖｇ

μｖｇ
ｆｔ
－ ｅ２ｖｇｃｏｓ２Ｅ

１ － ｅ２ｃ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（１２）
当初始点和目标点已知时，上式中的参数 Ｅ 已知。
边界约束可以转化为

（ａｔ） ｖｇ ＝ （ａｉ） ｖｇ ＋ （Δａ） ｖｇ

（ｅｔ） ｖｇ ＝ （ｅｉ） ｖｇ ＋ （Δｅ） ｖｇ
{ （１３）

　 　 由此可见，采用虚拟引力场下的连续推力轨道

设计方法，可将所有满足边界约束的轨道用一组参

数 Ｘ ＝ （μ ｖｇ，ｒｖｇ，ｆｓｅｐ） 表示，即转移轨道参数化。 这

样转移轨道设计与优化问题就可以转化成为参数设

计与优化问题。
由上分析可知，采用虚拟引力场下的混合连续

小推力轨道设计方法，需要给航天器施加推力，一部

分推力用于形成虚拟引力场，另一部分推力用于形

成虚拟引力场中的切向力。 具体推力分配：将形成

虚拟引力场所需要的连续推力与在切向力的合力分

解为径向力和切向力，然后采用太阳帆和电推进分

别产生分解的径向力和切向力。 由公式（６）可知，
实现虚拟引力场所需要的推力是有虚拟引力场参数

决定的如下式所示，
Ｔｒｖｇ ＝ Ｆ（μｖｇ，ｒｖｇ，ｆｓｅｐ）

１．４　 太阳帆 ／电推进混合最近最优轨道设计

１．４．１　 太阳帆推进模型

由公式（５）可知，实现虚拟引力场需要的力随

着轨道半径的变化而变化。 因而采用太阳帆来实现

虚拟引力场，其推力大小和方向也都是实时变化的。
在此采用太阳帆推进的理想模型［４］

Ｆｓａｉｌ ＝ ２ＰＡｃｏｓ２αｎ （１４）
式中， Ｐ ＝ （Ｓ０ ／ ｃ）（ ｒ０ ／ ｒ） ２，为太阳光压率。

采用理想推进模型，太阳帆产生的推力表示

如下

Ｆ⊥ ＝ Ｆｓａｉｌ·ｎ ＝ ２ＰＡｃｏｓα（ａ１ｃｏｓα ＋ ａ２）
Ｆ‖ ＝ Ｆｓａｉｌ·ｔ ＝ － ２ＰＡｃｏｓαａ３ｓｉｎα

{ （１５）

式中， ａ１，ａ２，ａ３ 均为常数。 而太阳帆产生的力在轨

道的径向和切向的分量为

ａｓｓｒ ＝
βσμ
２ｒ２

ｃｏｓα·（ｂ１ ＋ ｂ２ｃｏｓ２α ＋ ｂ３ｃｏｓα）

ａｓｓθ ＝
βσμ
２ｒ２

ｓｉｎα·ｃｏｓα·（ｂ２ｃｏｓα ＋ ｂ３）
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（１６）
　 　 由此可知太阳帆推进可以实现部分径向和周向

的正推力，而剩余部分需要用电推进来实现。
１．４．２　 太阳帆电推进模型

本文选择文献［５］中的电推进器，其产生的小

推力和电推进器功率参数相关，而需要的燃料消耗

也由点推进器的功率决定。 点推进器的功率是可变

的，如公式（１７）所示

Ｔ ＝ （ ｆ２Ｐ２ ＋ ｆ１Ｐ ＋ ｆ０） Ｔ^

ｍ̇ｐ ＝ （ｇ２Ｐ２ ＋ ｇ１Ｐ ＋ ｇ０）
{ （１７）

　 　 则其产生的推力加速度在径向周向分量为：

ａｓｅｐｒ ＝
ｃｏｓα·（ ｆ２ｐ２ ＋ ｆ１ｐ ＋ ｆ０）

ｍ

ａｓｅｐθ ＝
ｓｉｎα·（ ｆ２ｐ２ ＋ ｆ１ｐ ＋ ｆ０）

ｍ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１８）

１．４．３　 推力分配

采用虚拟引力场混合小推力轨道设计方法设计

轨道，需要推力来形成虚拟引力场以及在虚拟引力

场中的切向力。 本文采用太阳帆 ／电推进混合推力

来实现虚拟引力场，并提供在虚拟引力场中的常值

·０２６·
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推力。 由于形成虚拟引力场所需的径向力和周向力

是固定的，而太阳帆产生的推力在径向和周向是耦

合的，因此仅仅采用太阳帆无法直接提供形成虚拟

引力场需要的推力。 在此，本文在选择太阳帆的同

时，另外选择安装 ２ 个电推进器，分别用于产生径向

和周向的推力，使其与太阳帆光压推进产生的径向

力和切向力相互匹配，共同作用产生形成引力势场，
并提供常值推力。 在此假定形成引力势场所需要的

径向和周向的推力加速度为 Ｔｒ，Ｔｃ，而太阳帆产生的

径向和周向的推力加速度为 ａｓｓｒ，ａｓｓｃ。 电推进产生

的径向和周向的推力加速度为 ａｓｅｐｒ，ａｓｅｐｃ ，则有如下

公式

Ｔｒ ＝ ａｓｓｒ ＋ ａｓｅｐｒ

Ｔｃ ＝ ａｓｓｃ ＋ ａｓｅｐｃ
{ （１９）

　 　 由太阳帆的数学模型可知，其产生的径向力和

轴向力与太阳帆的位置和太阳帆姿态有关。 采用虚

拟引力场和常值推力结合的方法，其太阳帆的在每

一时刻的位置是一定的，因此太阳帆产生的推力，实
际上是由太阳帆的姿态角来确定的。 为了能够最大

程度利用太阳帆产生的推力，从而节省燃料，需要对

其姿态角进行优化，在此假定太阳帆的姿态角 α 和

轨道机动的转移角 θ 有如下的关系：
α ＝ ａ２·θ２ ＋ ａ１·θ ＋ ａ０ （２０）

式中， ａ０，ａ１，ａ２ 为待优化的系数项。
当给定虚拟引力场后，轨道转移过程中需要电

推进器产生推力的大小为：
ａｓｅｐｒ ＝ Ｔｒ － ａｓｓｒ ＝ Ｆｒ（μ２，ｒｖｇ０，ｆｔ，ａ０，ａ１，ａ２）
ａｓｅｐｃ ＝ Ｔｃ － ａｓｓｃ ＝ Ｆ ｔ（μ２，ｒｖｇ０，ｆｔ，ａ０，ａ１，ａ２）

{
（２１）

　 　 对比本文与文献［５］可知，本文的推力分配与

其不同。 文献［５］中轨道机动的径向推力完全由太

阳帆提供，而切向力由电推进提供。 本文采用虚拟

引力场方法设计机动轨道，太阳帆推力一部分提供

径向力一部分提供切向力，这样可以减少电推进所

需提供的推力。 因而本文的推力分配方法比较灵

活，可节省轨道机动所需燃料。
１．４．４　 混合小推力轨道设计与优化

由上述分析可知，采用基于虚拟引力场的混合

连续小推力轨道设计方法，可求出大量的满足边界

约束的转移轨道，如图 ３ 所示。 假定虚拟引力场参

数以及切向力参数的参数范围为

图 ２　 混合小推力轨道交会

图 ３　 混合小推力转移轨道优化示意图

μｖｇ ∈ ［μｖｇＬ，μｖｇＵ］，ｒｖｇ ∈ ［ ｒｖｇＬ，
　 　 ｒｖｇＵ］，ｆｓｅｐ ∈ ［ ｆｓｅｐＬ，ｆｓｅｐＵ］

　 　 则轨道优化问题即可转化为参数优化问题，优
化的参数为虚拟引力场参数和切向推力加速度，以
及太阳帆光压推进的推力系数，而优化的目标函数

可以为轨道转移过程中，电推进器消耗燃料质量：
Ｊ ＝ ｍｉｎ（ｍｆｕｅｌ） （２２）

式中， ｍｆｕｅｌ 为任务结束时航天器的质量。
或是转移轨道的任务时间：

Ｊ ＝ ｍｉｎ（Ｔｆ） （２３）
或是同时考虑燃料消耗和飞行时间的权重函数

Ｊ ＝ ｍｉｎ（ｋ１·ｍｆｕｅｌ ＋ ｋ２·Ｔｆ） （２４）
式中， ｋ１，ｋ２ 为权重，ｋ１ ＋ ｋ２ ＝ １。

结合上述分析可知，整体轨道设计流程包括以

下几个步骤：
ａ） 给出初始轨道和目标轨道；
ｂ） 给出满足推力约束的虚拟引力场参数范围

和切向推力范围；
ｃ） 在 ｂ）的范围中，选择虚拟引力场参数。

·１２６·
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ｄ） 将初始轨道状态 （ ｒｉ，ｖｉ） 转化为虚拟引力

场中的轨道状态（ ｒｖｇ，ｖｖｇ） ；
ｅ） 优化切向力参数，求解满足边界约束条件的

转移轨道；
ｆ） 重复 ａ） ～ ｅ），得到大量的满足约束的转移

轨道；
ｇ） 采用 Ｍａｔｌａｂ 软件中的 Ｆｍｉｎｃｏｎ 函数优化转

移轨道。

２　 误差分析

由第 １ 节分析可知，采用虚拟引力场下混合连

续小推力轨道设计方法，可求解出满足推力约束和

边界值约束的解析解。 然而在此需强调，公式（１０）
中的解析解是存在误差的。 在此为了保证该解析方

法的精度，本节采用四阶龙格库塔数值积分方法求

解了轨道积分数值解，求出了解析解的误差。 在此

基础上，分析误差产生的原因并给出解析解的应用

范围。 具体的仿真条件见表 １。
在此，将解析解的误差分为位置误差和速度误

差，并分别用 Δε ｒ，Δε ｖ 表示

Δεｒ ＝ ｒａｎｓｌｙｔｉｃａｌ － ｒｎｕｍｅｒｉｃａｌ ＝ ｆ（ｘ）
Δεｖ ＝ ｖａｎａｌｙｔｉｃａｌ － ｖｎｕｍｅｒｉｃａｌ ＝ ｇ（ｘ）

图 ４　 解析解与数值解对比（第一组）　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 解析解与数值解对比（第二组）

　 　 对比图 ４ 图 ５，以及公式（１０）、公式（１１）可知，
解析解与数值解的误差和飞行时间、引力场参数、以
及轨道参数有关。 切向推力越大、飞行时间越长，该
解析解的误差会越大；初始轨道（虚拟引力场中）的
偏心率越大、半长轴越大其误差越大。 这一结论也

与文献［１］得出的结论一致。 为描述解析解与数值

解的误差，在此定义一个误差因子参数，如（２５）式

所示

ｋ ＝
２（ａｖｇ） ２

ｉ

（μｖｇ） ｉ
·ｆｔ· １ － （ｅｉ） ２

ｖｇ ·（ｅｉ） ｖｇΔθ （２５）

　 　 对比公式（１１）及（１２）可知，解析解的误差因子

会随着切向推力、轨道半长轴、轨道转移时间（偏近

点角）的增大而增大，当（ ｅ＜０．７）时，偏心率越大，误
差参数越大。 如图 ５ 所示，采用解析方法可以得到

大量的转移轨道，同时采用四阶龙格库塔数值方法，
就可以求解并分析这些解析解的速度误差、位置误

差以及误差因子之间的关系。

以地球－火星转移轨道为例，采用虚拟引力场

方法可以得到大量的转移轨道，在其中任意选择 ｎ
条转移轨道（ｎ＝ １５７）。 采用数值积分方法，可以得

出这些解析解的速度误差和位置误差与误差因子的

关系，如图 ６ 所示。

图 ６　 速度、位置误差随误差因子的变化

·２２６·
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图 ６ 中，蓝色的线条为位置误差；红色的线条为

速度误差；绿色的线条为误差因子。 由图 ６ 可知，速
度误差、位置误差和误差因子是同步的，当误差因子

很小时，其对应的速度误差和位置误差也很小；相
反，当误差因子比较大时，其速度误差和位置误差都

很大。 由图 ６ 可知，速度误差和位置误差都随着误

差因子的增大而增大。 当保证误差因子小于 ０．００２
５ 时，速度误差小于 ０． ００１％，而位置误差小于 ０．
００２％。 由以上分析可知，在采用虚拟引力场常值切

向力解析方法设计转移轨道时，只需要保证误差因

子 ｋ＜ｋ∗，就可以得到满足相应的精度要求的转移

轨道。

３　 数值仿真

在此以地球火星转移轨道为例，分别采用虚拟

引力场混合推力方法和常值切向力方法设计地球－
火星转移轨道。 航天器初始轨道 ｒｉ ＝ １ ＡＵ，１ ＡＵ ＝
１．４９６ × １０５ ｋｍ，ｅｉ ＝ ０。 目标轨道 ｅｔ ＝ ０，ｒｔ ＝ １．５
ＡＵ。 逃离地球轨道 Ｃ３ ＝ ０。 假定航天器的质量为

５４０ ｋｇ， 太阳帆推进系统能够提供的最大推力加速

度为 Ｔｓａｉｌ ≤１ × １０ －６ ｋｍ ／ ｓ２，电推进系统能够提供的

最大推力加速度为 Ｔｓｅｐ ＜ ２．５ × １０ －７ ｋｍ ／ ｓ２，在此假

定电推进的功率范围为 Ｐ ∈ ［０，３ ｋＷ］；由 １．４ 节分

析可知，虚拟引力场参数范围为：η ＝
μ ｖｇ

μ
∈ ［０．８，

１．２］κ ＝
ｒｖｇ
ＡＵ

∈ ［０，０．２］，误差参数为 ｋ∗ ＝ ０．０１，ε ｒ ＝

０．１％，ε ｖ ＝ ０．０５％。 在该范围内，以燃料消耗作为优

化目标，得出的虚拟引力场参数以及太阳帆姿态参

数见表 １ 和表 ２。 另外，在相同条件下，采用常值切

向力设计方法设计地球 － 火星转移轨道，从飞行时

间、燃料消耗 ２ 个方面与虚拟引力场混合推力进行

对比，对比结果见表 ５ 及图 ７ ～ 图 １４。
表 １　 地球火星轨道转移虚拟引力场参数和常值推力

κ η Ｔｓｅｐ ／ （ｋｍ·ｓ－２） θ ／ ｒａｄ

０．１００ ０ ０．９８４ ０ ０．９７７ ６×１０－８ ２．３８５ ４

表 ２　 太阳帆姿态角系数

ａ０ ａ１ ａ２

０ ０．３６５ １ ０．２０１ ２

图 ７　 虚拟引力场混合推力方法的转移轨道

图 ８　 切向推力方法的转移轨道（相同时间）

图 ７ 为采用虚拟引力场混合推力方法设计的转

移轨道；图 ８ 为在相同转移时间条件下，采用常值切

向力方法设计的转移轨道。 图 ９ 表述转移轨道所需

的周向推力和径向推力以及太阳帆提供的周向推力

和径向推力。 图 １０ 是转移轨道太阳帆姿态角。 图

１１ 是为相同情况下（切向推力大小相等）得到的转

移轨道。 图 １２ 为实现虚拟引力场所需要的推力加

速度。 图 １３ 和图 １４ 表示推力秒流量和推力方向

角。 由表 ５ 可知，相比于常值切向推力，虚拟引力场

混合推力方法能够很大程度上节省燃料，缩短时间。
假定轨道转移时间相等，虚拟引力场混合推力方法

所需要的燃料仅为常值推力方法的 。 采用虚拟引

力场混合连续小推力方法，所需要的电推进推力大

大减小了，因而虚拟引力场混合推力方法能够扩大

小推力轨道设计方法的应用范围。 另一方面，在同

样大小推力条件下，采用常值推力方法，需要的轨道

转移时间和燃料消耗是相当大的。

·３２６·
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　 　 　 图 ９　 需要的推力和太阳帆提供的推力　 　 　 　 图 １０　 太阳帆姿态角 图 １１　 切向推力转移轨道（与电

推进相同推力大小）

　 　 　 图 １２　 电推进产生的推力加速度　 　 　 　 图 １３　 电推进需要的秒流量 图 １４　 电推进方向角

表 ３　 初始轨道参数和目标轨道参数

半长轴（ＡＵ） 偏心率 真近点角 ／ ｒａｄ 真近点角 ／ ｒａｄ

初始值 １ ０ ０ ０

目标值 １．５ ０ １．４８４（第一组） ３．１０８（第二组）

表 ４　 虚拟引力场参数和切向推力参数

组别 虚拟引力场位置（ＡＵ） 虚拟引力场大小 切向力 ／ （１０－８ｋｍ·ｓ－２）

第一组 ０．１７４ ７ ０．８９０ ３ ０．８９７ １×１０－８

第二组 ０．０８３ ０８ ０．９９８ ９ ８．２０１ ５×１０－８

表 ５　 混合推力方法和切向推力力方法对比

组别 推力大小 ／ （ｋｍ·ｓ－２） 飞行时间 ／ ｈ 燃料消耗 ／ （ｋｍ·ｓ－１）

虚拟引力场混合推力 ９．７７６×１０－９ ４ ３４２．８１６ ２．６８２

常值切向力方法（时间相同） ３．４９６ ０×１０－７ ４ ３４２．８１６ ５．４６６

常值切向力方法（推力相等） ９．７７６×１０－９ １．５５３ １×１０５ ５．４６５ ６

·４２６·
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４　 结　 论

本文提出了一种基于虚拟引力场的混合小推力

设计方法。 该方法能够以解析的形式求出大量的满

足轨道边界约束的转移轨道，以及实现轨道转移所

需的推力。 同时，在给定目标函数的条件下，可对满

足推力约束的转移轨道进行优化。 与其它的小推力

轨道设计方法相比，该方法有以下的特点：
１） 该轨道设计方法是一种解析方法，在保证精

度的条件下，能够减小计算量，因而该方法可以为数

值优化方法（直接法或间接法）提供轨道优化初值；

２） 与常值切向推力相比，该方法能够减小实现

轨道转移所需的推力，扩大了小推力轨道应用的

范围；
３）与常值切向推力相比，该方法不仅能够减小

轨道转移所消耗的能量，而且能够减小轨道转移

时间。
综上所述，相比于传统的小推力设计方法，虚拟

引力场混合小推力方法，不仅能够节省燃料消耗，而
且能减小任务时间，并扩大了小推力方法的应用范

围。 为小推力轨道设计与优化领域提供了新的

思路。
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