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摘 要: 提出了基于轨道分解优化和遗传算法(GA)的 SSO 发射轨道优化设计策略。针对多个轨道段相互耦

合问题,基于分解优化策略, 将整个发射轨道设计问题分解为两个轨道段设计问题。为了高效可靠地获得全

局最优解,对基本遗传算法进行了改进。首先提出了基于多变异操作等改进措施的改进遗传算法;此外, 结合

遗传算法的全局搜索特性和 Powell算法的局部搜索特性, 设计了一种串行混合遗传算法。一个二级 SSO 运载

火箭的计算结果表明,轨道分解优化策略确保了问题的成功求解, 改进遗传算法和混合遗传算法均可稳定地

获得全局最优解,但是混合算法更有效地提高了 GA性能。
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Abstr act: A methodology for Sun Synchronous Orbit (SSO) launch trajectory optimization design is proposed, which is

based on trajectory decomposition optimization and Genetic Algorithm(GA) . In order to solve the problems caused by cou2

pling of multiple segment trajectories, the all2up trajectory optimization design problem is divided into two segment trajectory

optimization design problems based on the decomposition optimization approach. In order to obtain the global solution effi2

ciently and robustly, the basic GA is improved. First, an improved GA including some improvement measures such as multi2

ple mutation operators is proposed. Furthermore, a pipeline hybrid GA combining the global search properties of GA with the

local search characteristics of Powell algorithm is developed. The computational results of a two2stage SSO launch vehicle

show that the trajectory decomposition optimization approach guarantees the problem to be solved successfully, and that the

improved GA and the hybrid GA both locate the global solution reliably. However, it should be pointed out that hybridizing

algorithm improves the performance of GA more effectively.

Key words: launch vehicle; optimization of launch trajectory for SSO; decomposition optimization approach; hybrid Genetic

Algorithm; global optimization

  运载火箭发射轨道优化设计在运载火箭全寿

命周期内均有重要的价值[1]。太阳同步轨道( Sun

Synchronous Orbit , SSO)是一类有着广泛应用价值

的卫星轨道。SSO发射轨道优化设计问题是一个

复杂的轨迹优化设计问题,目前对其优化设计策

略还没有成熟的阐述。本文以运载火箭总体优化

设计的实际工程为背景, 建立了 SSO 发射轨道的

分解优化模型;同时针对一般非线性规划算法在

求解复杂轨迹优化问题中的局限性以及经典遗传

算法的不足,设计了基于多变异操作的改进遗传

算法模型和混合遗传算法模型, 成功地应用到

SSO发射轨道全局优化求解中。

1  SSO发射轨道优化设计问题

SSO通常为非近地圆轨道, 因此其发射轨道

包含转移轨道。如图 1 所示, SSO 卫星发射过程

是:火箭从发射点起飞, 经过前动力段 ok1 在 k1

点进入转移轨道, 在转移轨道滑行到 k2 点, 上面

级发动机再次工作, 在后动力段k2k3加速, 达到

图 1 SSO发射轨道示意图

Fig11 Sketch map of SSO launch trajectory
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预定速度后,火箭与卫星在 k3 点分离, 卫星进入

SSO。

SSO发射轨道设计包括 3 个轨道段的设计:

前动力轨道段 ok1、转移轨道滑行段 k1k2 和后动

力轨道段 k2k3。本文选择上面级推进剂冗余量为

优化指标。

发射轨道优化的控制变量为俯仰程序角

Ucx( t )。大气层飞行段的俯仰角由 2个参数确定:

a - 常系数; Am- 攻角绝对值最大值;在真空段俯

仰程序角 Ucx( t ) 由各个俯仰角线性段斜率ÛUcxi决

定,俯仰程序角的选择参见文献[ 2]的论述。

SSO发射轨道优化设计问题是一个复杂的轨

迹优化设计问题, 该问题的求解难度分析参见文

献[ 2]。本文立足于多重参数化法、智能优化算法

等目前主流的轨迹优化技术手段对 SSO 发射轨

道优化设计问题进行了较为系统的研究。

2  SSO发射轨道优化设计模型

整个 SSO发射轨道分为 3个轨道段,优化设

计指标是上面级推进剂容余量最大, 同时满足入

轨条件。由于转移轨道滑行段是无动力飞行,要

获得 SSO入轨最大推进剂冗余量, 上升轨道同样

也应该是燃料最省的, 即/最优- 最优0才能获得

最大设计指标;目前,轨道分解优化策略是各类型

多轨道段轨道优化问题的有效求解策略[ 3, 4]。因

此,将整个 SSO发射轨道优化设计问题划分为两

个轨道段优化设计问题。

(1)上升轨道段优化设计模型  转移轨道上

升轨道段是指火箭从地面起飞到转移轨道入轨点

的飞行段,该段轨道优化设计问题描述如下

min f 1 = f 1( x1, p) = t s1

s. t. Wtran( x1, p ) = 0, q - qmax [ 0
(1)

其中,转移轨道入轨条件

Wtran =

r ( t ) - r k1

M( t ) - Mk1

; ( t ) - ; k1 t= t
fi

(2)

式中: r ( t )、M( t )、; ( t )分别是 t 时刻运载火箭矢

径、绝对速度值、当地弹道倾角; rk1、Mk1、; k1是上

述指标对应的实际入轨轨道要求; tf1是转移轨道

入轨点时刻; q是任意时刻的飞行动压; qmax是最

大允许飞行动压; p 是运载火箭系统参数。

x1 = ( Am  a  ÛUcx, i  t s1)
T  ( i = 1, 2, , , N1)

为转移轨道上升段轨道优化设计变量, t s1是上面

级发动机第一次工作时间。

(2)转移轨道段优化设计模型  转移轨道到

SSO轨道段包括 2 个轨道段:转移轨道无动力滑

行段和停泊轨道到 SSO轨道的变轨段, 由于滑行

段的设计指标最终体现在 SSO 的入轨指标上, 因

此把这两个轨道段作为一个整体进行优化设计。

该段轨道优化设计问题表述如下

maxf 2 = f 2( x2, p) = mry

s. t. WSSO( x2, p) = 0
(3)

其中: SSO轨道入轨条件

WSSO =

r ( t ) - rk3

M( t ) - Mk3

; ( t ) - ; k3

i ( t ) - i k3 t = t
f3

(4)

式中: i ( t )是时 t 刻轨道倾角; ik3是实际入轨轨道

倾角要求; tf3是 SSO轨道入轨点时刻; mry是上面

机关机时推进剂冗余量。x2= ( tw  ÛUw  ÛUcx, i  

mry)
T
( i= N1+ 1, , , N 2)为该段轨道优化设计变

量。滑行段的轨道设计变量选择了滑行段时间

tw和该段的俯仰角线性斜率 ÛUw,选择 ÛUw是为了

保持俯仰角连续, 同时也会对下一阶段转移轨道

到SSO的变轨产生影响。

式( 1) ~ 式( 4)给出了基于分解策略的 SSO发

射轨道优化设计模型的大致框架, 详细的模型如

适应于 SSO发射轨道计算的弹道微分方程等内

容参见文献[ 2]。

( 3)一体化优化设计模型  虽然 SSO和地球

同步 转移轨道 ( Geosynchronous Transfer Orbit,

GTO) [2]的发射轨道均包含转移轨道, 但 SSO发射

轨道的转移轨道并非是要严格给定的, 即式( 2)的

等式条件可以不满足。因此,若对转移轨道入轨

条件不做要求, 则可以建立起 SSO发射轨道的一

体化优化设计模型为

maxf = f ( x, p) = mry

s. t . WSSO( x , p) = 0, q - qmax [ 0
(5)

其中: x = x1+ x2。显然该优化问题的维数大于

前面所述的两个优化问题的维数, 这给算法的收

敛求解带来了困难。

3  遗传算法模型

( 1)改进遗传算法  遗传算法( Genetic Algo2

rithm, GA)作为一种解决复杂问题的有效方法,全

局收敛性和并行是它的独特品质, 同时 GA 具有

简单性、易操作性、鲁棒性等特点,已被广泛应用

到众多领域中。然而传统的二元型 GA在实际应

用中仍存在着诸多问题: ¹ 二进制编码在求解多
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变量高精度问题时编码复杂, 算法适应性差; º 适

应度函数对算法性能影响较大, 对于实际的非线

性约束问题适应度函数难于选择; » 算法随机性

过强,缺乏相应的下降指导原则,算法的收敛速度

慢和收敛精度差。针对上述问题, 为了将 GA 成

功地应用到轨道优化设计中, 设计了如下改进遗

传算法( Improved GA, IGA)。

编码方式是实数编码, 适应度函数选择了一

种具有自适应性和鲁棒性的适应度函数[ 2] ,采用

算术交叉算子和基于最优保留策略的比例选择算

子。在实数编码时, 变异算子的作用不再像二进

制编码时仅仅为了保持群体的多样性。这时,它

已成为一个主要的搜索算子。为提高 GA 对复杂

问题的优化性能, 设计了多变异操作来扩展算法

的搜索结构;同时引入一个带有确定性搜索方向

的变异算子用于提高算法效率。所采用的 4种实

数编码变异操作如下: ¹ 非均匀变异; º 均匀变

异; » 附加扰动,即 xc= x + D, D是在搜索空间上

随机产生的扰动向量; ¼ 确定性随机方向变异:设

被选中变异的个体的染色体为 Xk, 随机产生一个

扰动方向 pk, 整个变异操作的过程是以 Xk 为起

点,沿方向 pk 采用一维搜索寻求最优点作为新的

染色体。

上述 4种变异算子的使用有不同的策略, 各

个变异算子的变异概率可以相同, 也可以是不同

的变量;可以等概率随机选择,也可以在进化的不

同时期交替使用。

(2)混合遗传算法  轨迹优化问题参数化后

的问题是一个非常复杂的非线性优化问题,经典

的非线性优化算法如拟牛顿法、Powell法求解时

初始点敏感问题比较突出:不良的初始点导致收

敛失败或者是收敛到局部极值点。事实上对连续

优化问题求解而言, 如果能获得一个好的初始点,

经典的优化算法一般均可以获得满意解。

GA具有大范围随机搜索的优点, 文献[ 5, 6]

的研究表明在进行轨道优化设计时, GA是一种良

好的初始点预估技术, 它们均是采用了 GA 和序

列二次规划算法相结合的串行混合优化策略。

Powell算法作为非常有代表性的直接优化算法,

算法迭代过程无须优化问题的梯度信息,相对于

序列二次规划算法具有更广泛的适应性。本文结

合考虑 GA 和 Powell算法的特性, 设计实现了串

行混合遗传算法 ( Hybrid GA, HGA)。HGA 利用

GA的全局搜索性为 Powell产生好的初始点, Pow2

ell寻优的结果作为最终结果。

4  算例分析

这里选择一个二级 SSO运载火箭作为算例。

运载火箭的总体参数已由工程设计部门给定, 该

火箭二子级具有二次启动能力。典型轨道参数

是: SSO轨道为 700km的圆轨道, 转移轨道选择为

远地点高度 ha= 700km,近地点高度 hp= 200km,

转移轨道为近地点入轨。N1 = 5, N 2= 6, 轨迹优

化的控制变量共有 16个。GA的基本参数是:群

体规模 100;进化总代数 300;交叉概率 0190;变异

概率 0110。简单遗传算法( Simple GA, SGA) :单独

的非均匀变异; IGA:等概率随机选择 4 种变异运

算; HGA: SGA 进化 50 代后中止, 开始 Powell 求

解。

本文分别采用分解优化策略和一体化优化策

略作了大量数值计算,结果表明:对于一体化优化

策略,即便是混合遗传算法也仅有不足 20%的收

敛概率,而分解优化策略则有 100%的收敛概率。

其主要原因一方面是分解优化降低了优化问题维

数;同时转移轨道参数的设置是依据空间最优变

轨理论,降低了最优发射轨道搜索的难度。

下面给出不同算法求解转移轨道上升段优化

设计问题的详细结果对比。通过不同策略的大量

数值试验,该问题在满足入轨误差的前提下的(理

论轨道入轨条件: Hk1= 200km, Vk1= 719299km/ s,

Hk1= 0)的近似最优解是 ts1= 287~ 289s。

表1 是不同算法的数值试验结果统计;表 2

给出了在相同的目标函数评价次数下 SGA、IGA

和HGA的最好进化个体;图 2是 3种算法收敛历

史的对比。

表 1 不同算法的结果统计

Table 1 Statistical r esults of differ ent algor ithms

收敛概率

/ %

平均目标

函数值

平均目标函

数采样次数

Powell 20 288. 3 1345

SGA 0 - -

IGA 100 288. 4 24531

HGA 100 287. 5 5542

由表 1、表 2和图 2知: ¹ 经典的算法求解该

问题时初始点敏感性问题比较突出, Powell的收敛

概率仅为 20% ; º SGA 无法完成该问题的求解,

本文的 IGA和 HGA均可以稳定地获得全局最优

解,其在复杂轨迹优化中有良好的应用价值。同

时,也应该看到, Powell虽然收敛可靠性较差,
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表 2  三种 GAs进化历史中的最好个体

Table 2  Best individuals of thr ee GAs dur ing evolution

目标函数

评价次数
5000 10000 20000 30000

SGA

Hk1 207. 3 197. 4 198. 8 198. 1

Vk1 7. 7623 7. 7794 7. 8050 7. 8070

( k1 0. 4740 0. 6082 0. 0187 0. 1914

t s1 284. 8 284. 3 284. 9 284. 9

IGA

Hk1 198. 2 199. 7 200. 4 199. 9

Vk1 7. 9145 7. 9203 7. 9346 7. 9297

( k1 2. 1458 1. 2113 0. 1187 0. 0470

t s1 287. 3 287. 5 288. 3 288. 2

HGA

Hk1 207. 3 199. 9*

Vk1 7. 7623 7. 9298

( k1 0. 4740 0. 0010

t s1 284. 8 287. 9

 注: ( * )当 GA中止后, Powell只需要不足 500次的目标函数评

价即可获得该解。

图 2 3种 GAs收敛过程对比

Fig12  Comparison of convergence histories of three GAs

但是其在初始点配置良好的情形下其收敛速度远

远高于 IGA。而融合 GA和 Powell优势的 HGA在

全局解和计算效率方面均优于 IGA。研究表明,

混合策略是提高 GA解决轨道优化问题性能的更

为有效的途径。

5  结  论

(1)分解优化策略保证了 SSO发射轨道优化

设计问题的可靠全局求解,优于一体化优化策略;

(2)基于多变异操作的改进遗传算法和串行

混合遗传算法均可以求解复杂的轨道优化问题,

但串行混合遗传算法性能更优。
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