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摘 要: 太阳帆航天器可依靠反射太阳光子提供动力,因此较适用于远距离的星际转移任务.针对太阳帆航天器星

际转移轨道控制问题,提出一种新的解析最优控制律,通过设定混合权重对各轨道根数进行联合控制.引入改进春分

点轨道根数对解析控制律进行了优化推导,并以水星探测任务为背景进行了相应的仿真分析.仿真结果表明,该控制

律计算速度较快,可对各个轨道根数进行联合控制,从而得到满足工程要求的太阳帆航天器星际转移轨道.
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Abstract: Solar sail spacecrafts can provide motivation rely on reflecting the sun photons, so that it is suitable for long

distance interstellar transfer task. Aiming at the problem of solar sail interstellar transfer orbit control, a new analytical

control law is presented. This control law can realize the combination control of each orbit elements by setting the blending

weights. The modified equinoctial orbital elements are introduced to the optimal derivation of the analytical optimal control

law, and numerical simulations for the method are performed based on mercury exploration mission. Simulation results show

that, the proposed control law has higher computational speed and the capability of realizing the combination control of each

orbit elements, thus the solar sail interstellar transfer orbit can be obtained, which can satisfy the requirements of the project.
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0 引引引 言言言

太阳帆是目前唯一不依靠反作用推进实现飞行

控制的航天器,因而在太空中的寿命不受有限燃料约

束[1]. 由于太阳光压可提供长期地持续加速,理论上

太阳帆航天器的航天速度可达到 0.1倍的光速[2], 当

今用任何化学燃料推进的航天器都无法达到这个速

度.太阳帆可飞至外太阳系进行太阳风层顶和日光层

接触面实地科学探测,这将对地球长期受来自外太阳

系宇宙射线辐射所造成的影响等问题进行解答[3].

太阳帆航天器在远距离星际航行中不受有限燃

料约束, 因此, 利用太阳帆推进完成深空探测任务

时, 最核心的问题之一就是如何设计最优转移轨道

使任务总消耗时间最少, 且同时满足工程约束[4]. 文

献 [5]提出了一种应用于恒定质量航天器星际转移任

务的纯径向推力控制方法,该方法设定航天器所受推

力始终沿轨道径向,且推力大小与中心天体距离的平

方成反比. 文献 [6-7]针对该轨道控制方法展开了进

一步的研究.纯径向推力控制方法由于不需要太阳帆

航天器姿态持续快速机动,进行任务设计时相对简单,

然而对于一些带有约束条件的复杂任务并不适用. 为

了解决上述问题,文献 [8]提出了一种连续径向推力

控制方法,但该控制方法无法实现对各个轨道根数的

联合控制,在处理一些具有较强工程约束的星际轨道

转移问题时并不适用.

本文针对太阳帆星际转移轨道设计问题,给出了

一种基于解析最优控制律的轨道控制方法以及相应

的详细推导过程, 该控制律的优点在于运算速度较

快,同时权值仅与密切轨道根数有关,而不显含时间,
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从而便于对权值进行设定;然后以水星探测任务为背

景,对上述太阳帆航天器星际轨道控制方法进行了仿

真验证.

1 问问问题题题描描描述述述

太阳帆航天器日心转移轨道设计是通过搜索太

阳帆航天器的姿态控制角,使太阳帆航天器在转移轨

道末端到达目标行星的引力影响球附近,并使航天器

相对目标行星的轨道能量𝐶3最小,以减小目标行星中

心轨道捕获时间.

1.1 坐坐坐标标标系系系定定定义义义

本文主要研究太阳帆航天器日心转移段轨道,

首先定义日心黄道直角坐标系,原点位于日心, 主平

面为黄道平面, 𝑋轴指向某历元时刻的春分点方向,

𝑌 轴在黄道平面内与𝑋轴垂直, 𝑍轴与𝑋轴和𝑌 轴

构成右手系.

为了研究太阳帆航天器所受推力,本文还定义了

RTN轨道坐标系. RTN轨道坐标系原点位于太阳帆

航天器质心, 𝑅轴为轨道径向 (即太阳光入射方向),

𝑁轴为轨道法向, 𝑇 轴与𝑅轴和𝑁轴构成右手系.如

图 1所示,定义太阳帆航天器锥角 �̃�为推力矢量𝐹 与

𝑅轴夹角, 时钟角 𝛿为推力矢量𝐹 在TN平面的投影

与𝑇 轴的夹角.
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图 1 坐标系及太阳帆航天器姿态角定义

1.2 太太太阳阳阳帆帆帆航航航天天天器器器推推推力力力模模模型型型

理想太阳帆推力模型定义为:太阳帆表面对入射

光的反射为纯镜面反射. 分别定义 𝒆𝑟和 𝒆′𝑟为沿太阳

光入射方向和反射方向的单位向量,则由入射太阳光

子对太阳帆的冲击产生的太阳光压力为

𝑭𝑟 = 𝑃𝐴(𝒆𝑟 ⋅ 𝒏)𝒆𝑟. (1)

其中: 𝑃 为太阳光压强度, 𝐴(𝒆𝑟 ⋅ 𝒏)为太阳帆在垂直
于 𝒆𝑟矢量平面上的投影面积. 由反射太阳光子反作

用产生的太阳光压力为

𝑭 ′
𝑟 = −𝑃𝐴(𝒆𝑟 ⋅ 𝒏)𝒆′𝑟. (2)

由于 𝒆𝑟 − 𝒆′𝑟 = 2(𝒆𝑟 ⋅ 𝒏)𝒏,作用于太阳帆的太阳光压

合力为

𝑭SRP = 𝑭𝑟 + 𝑭 ′
𝑟 = 2𝑃𝐴(𝒆𝑟 ⋅ 𝒏)2𝒏, (3)

由 𝒆𝑟 ⋅ 𝒏 = cos𝛽可得

𝑭SRP = 2𝑃𝐴cos2𝛽𝒏. (4)

另外,作用于理想太阳帆推力模型的太阳光压力始终

与帆的法线方向一致,即 𝒇 = 𝒏.

2 解解解析析析最最最优优优控控控制制制律律律

本文利用改进春分点轨道根数对Gauss型轨道
摄动方程在RTN轨道坐标系下进行了优化推导, 从
而得到了各个轨道根数的解析最优控制律,并通过对
各个轨道根数进行加权,实现了各个轨道根数的混合
最优控制.

2.1 各各各轨轨轨道道道根根根数数数的的的解解解析析析最最最优优优控控控制制制律律律

本文选取的太阳帆航天器日心转移轨道的轨道

根数分别为半长轴 𝑎,偏心率 𝑒,轨道倾角 𝑖,升交点经
度Ω ,近心点幅角𝜔以及近拱点中心距𝑅𝑝.

本文引入改进春分点轨道根数对太阳帆所受推

力方向矢量进行描述,改进春分点轨道根数的基本形
式为[10]

𝑝 = 𝑎(1− 𝑒2), 𝑓 = 𝑒 cos(𝜔 + Ω),

𝑔 = 𝑒 sin(𝜔 + Ω), ℎ = tan(𝑖/2) cosΩ ,

𝑘 = tan(𝑖/2) sinΩ , 𝐿 = 𝜐 + 𝜔 + Ω . (5)

对式 (5)进行推导可得

𝑎 =
𝑝

1− (𝑓2 + 𝑔2)
, 𝑒 =

√
𝑓2 + 𝑔2,

𝑖 = 2arctan(
√

ℎ2 + 𝑘2), Ω = arctan(𝑘/ℎ),

sin 𝜐 =
𝑓 sin𝐿− 𝑔 cos𝐿√

𝑓2 + 𝑔2
, cos 𝜐 =

𝑓 sin𝐿+𝑔 cos𝐿√
𝑓2 + 𝑔2

,

cos(𝜐 + 𝜔) =
ℎ cos𝐿+ 𝑘 sin𝐿√

ℎ2 + 𝑘2
,

sin(𝜐 + 𝜔) =
ℎ cos𝐿− 𝑘 sin𝐿√

ℎ2 + 𝑘2
,

其中 𝜐为真近点角.

1)半长轴控制律.

由拉格朗日行星摄动方程可得,轨道半长轴 𝑎在

RTN轨道坐标系下的微分方程为
d𝑎

d𝑡
=

2𝑎2√
𝜇𝑝

[𝑒 sin 𝜐𝑅+(1 + 𝑒 cos 𝜐)𝑇 ]. (6)

其中: 𝑟为轨道半径; 𝜇为中心天体引力常数; 𝑅, 𝑇 和
𝑁分别为RTN轨道坐标系中径向、切向和法向摄动
力. 通过引入改进春分点轨道根数对式 (6)进行变换
可得轨道半长轴推力方向矢量

𝜼𝑎=

⎡⎢⎣ 𝑓 sin𝐿− 𝑔 cos𝐿

1 + 𝑓 cos𝐿+ 𝑔 sin𝐿

0

⎤⎥⎦ . (7)

2)偏心率控制律.

由拉格朗日行星摄动方程可得,轨道偏心率 𝑒在

RTN轨道坐标系下的微分方程为
d𝑒

d𝑡
=

𝑎(1− 𝑒2)

𝑒
√
𝜇𝑝

[𝑒 sin 𝜐𝑅+(𝑒 cos 𝜐 + 𝑒 cos𝐸)𝑇 ], (8)

其中𝐸为轨道偏近点角,由二体问题轨道真近点角
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𝜐 = arccos
cos𝐸 − 𝑒

1− 𝑒 cos𝐸
(9)

可得

cos𝐸 =
𝑒+ cos 𝜐

1 + 𝑒 cos 𝜐
. (10)

通过引入改进春分点轨道根数,并结合式 (10)对
(8)进行变换可得轨道偏心率推力方向矢量

𝜂𝑒 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎣
𝑓 sin𝐿− 𝑔 cos𝐿

𝑓 cos𝐿+ 𝑔 sin𝐿+

𝑓2 + 𝑔2 + 𝑓 sin𝐿− 𝑔 cos𝐿

1 + 𝑓 cos𝐿+ 𝑔 sin𝐿

0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎦ . (11)

3)轨道倾角最优解析控制律.

轨道倾角变化率仅与平面外摄动有关,为了计算
轨道倾角的最优变化率,这里首先给出轨道倾角 𝑖在

RTN轨道坐标系中的微分方程
d𝑖

d𝑡
=

𝑟√
𝜇𝑝

cos(𝜐 + 𝜔)𝑁. (12)

通过引入改进春分点轨道根数对式 (12)进行变换,定
义轨道倾角 𝑖的推力方向矢量为

𝜂𝑖 =

⎡⎢⎣ 0

0

sgn (ℎ cos𝐿+ 𝑘 sin𝐿)

⎤⎥⎦ . (13)

4)升交点经度控制律.

升交点经度Ω在RTN轨道坐标系下的微分方程
为

dΩ

d𝑡
=

𝑟√
𝜇𝑝

sin(𝜐+𝜔)

sin 𝑖
𝑁. (14)

通过引入改进春分点轨道根数对式 (14)进行变换,可
得升交点经度的推力方向矢量

𝜂Ω =

⎡⎢⎣ 0

0

sgn (ℎ cos𝐿−𝑘 sin𝐿)

⎤⎥⎦ . (15)

5)近心点幅角控制律.

近心点幅角𝜔在RTN轨道坐标系下的微分方程
为

d𝜔

d𝑡
=

1√
𝜇

[
−
√
𝑝

𝑒
cos 𝜐𝑅+

(
1 +

𝑟

𝑝

) √
𝑝

𝑒
sin 𝜐𝑇−

𝑟√
𝑝
cot 𝑖 cos(𝜐 + 𝜔)𝑁

]
. (16)

通过引入改进春分点轨道根数对式 (16)进行变换,可
得近心点幅角的推力方向矢量

𝜂𝜔 =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

− (𝑓 cos𝐿+ 𝑔 sin𝐿)

(𝑓2 + 𝑔2)(
1 +

𝑟

𝑝

) (𝑓 sin𝐿− 𝑔 cos𝐿)

(𝑓2 + 𝑔2)

−𝑟

𝑝

cot(2 arctan
√
ℎ2 + 𝑘2)(ℎ sin𝐿− 𝑘 cos𝐿)√

𝑓2 + 𝑔2

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
.

(17)

6)近拱点中心距控制律.

由二体问题轨道近拱点中心距

𝑟𝑝 = 𝑎(1− 𝑒) (18)

结合式 (6)和 (8),并引入改进春分点轨道根数进行变

换,可得轨道近拱点中心距推力方向矢量

𝜂𝑟𝑝 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

(𝑓 sin𝐿− 𝑔 cos𝐿)×[2(1−√
𝑓2 + 𝑔2)

1− 𝑓2 − 𝑔2
−
√

𝑓2 + 𝑔2
]

2(1−
√

𝑓2 + 𝑔2)(1 + 𝑓 cos𝐿+ 𝑔 sin𝐿)

1− 𝑓2 + 𝑔2
−(𝑓 cos𝐿− 𝑔 sin𝐿√

𝑓2 + 𝑔2
+ cos𝐸

)
0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
.

(19)

为了表征太阳帆航天器姿态, 需要通过 𝜂𝑘在

RTN轨道坐标系下对太阳帆航天器姿态角进行解算,

即

�̃� = arccos(𝜂𝑥), (20)

𝛿 = arccos
𝜂𝑧√

𝜂2𝑦 + 𝜂2𝑧
. (21)

对式 (20)进行优化推导可得太阳帆航天器理想

推力矢量方向 (即太阳帆航天器所受最大推力矢量方

向)[11]为

𝛼 = arctan
−3 cos �̃�+

√
9 cos �̃�+ 8sin2�̃�

4 sin �̃�
, (22)

其中𝛼为理想推力矢量太阳帆航天器锥角. 由于太阳

帆航天器加速度的量级主要由锥角决定,而受时钟角

影响较小,在本文的局部最优控制律中时钟角可直接

由式 (21)表示,而不必进行优化推导,即

𝛿 = 𝛿, (23)

其中 𝛿为理想推力矢量太阳帆航天器时钟角.

基于利用上述解析控制律所求得的最优锥角以

及时钟角,航天器所受最优推力方向矢量可表示为

𝑓 =

⎡⎢⎣ cos𝛼

sin𝛼 sin 𝛿

sin𝛼 cos 𝛿

⎤⎥⎦ . (24)

2.2 混混混合合合最最最优优优控控控制制制律律律

本文所涉及的混合最优控制律是指对太阳帆航

天器日心转移轨道各个轨道根数同时进行控制,通过

该控制律可使各个轨道根数同时朝最大瞬时变化率

方向改变.本文所采用的混合最优控制律在对各个轨

道根数进行最终加权之前,首先针对每个轨道根数设

定常值权重𝑊𝑘0,之后还需考虑各轨道根数到达终端

值的变化速率和太阳帆利用效率.

通过式 (14)可得到太阳帆航天器在RTN轨道坐

标系下所受的推力𝐹𝑅, 𝐹𝑇 和𝐹𝑁 , 从而对轨道根数
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的最快变化速率 d𝐸𝑘/d𝑡进行求解. 通过轨道根数

𝐸𝑘的当前状态及终端状态之差Δ𝐸𝑘, 并结合变化速

率 d𝐸𝑘/d𝑡可得轨道根数变化的最优时间. 定义变化

速率系数

𝜉𝑠 =

∣∣∣∣ Δ𝐸𝑘

d𝐸𝑘/d𝑡

∣∣∣∣ . (25)

另外注意到,若太阳帆航天器锥角较大,由式 (4)可知,

此时太阳帆所受光压摄动加速度较小,导致太阳帆航

天器利用效率较低,因此本文用锥角𝛼表征利用效率

系数 𝜁𝑘,定义

𝜁𝑘 = cos2𝛼𝑘. (26)

对 𝜉𝑘及 𝜁𝑘进行归一化处理并结合常值权重𝑊𝑘0, 可

得各个轨道根数的混合最优控制权值

𝑊𝑘 = 𝑊𝑘0

( 𝜉𝑘
max (𝜉)

+
𝜁𝑘

max (𝜁)

)
. (27)

混合最优控制律的单位推力矢量

𝜂𝑏 =

6∑
𝑘=1

𝑊𝑘𝜂𝑘

/∣∣∣ 6∑
𝑘=1

𝑊𝑘

∣∣∣. (28)

其中: 𝑊𝑘表示各个轨道根数的混合最优控制权值,

𝜂𝑏表示对各个轨道根数进行加权之后的混合最优控

制推力矢量. 由式 (28)可知, 通过调整权值𝑊𝑘可实

现对各个轨道根数的联合控制.

3 仿仿仿真真真分分分析析析

考虑到水星是太阳系中最靠近太阳的行星,距离

地球较远,并且其绕太阳公转轨道面相对黄道面的倾

角相对较大, 可达到7∘左右, 因此水星探测任务是一

种典型的高能量任务,采用太阳帆推进的方式更能发

挥其优势[12]. 基于上述考虑,本文选取水星探测任务

为研究背景对上述算法进行仿真验证.

在整个地球-水星轨道转移过程中设定太阳帆

航天器的特征加速度 𝑎sc = 0.45mm/s
2, 本文中发射

轨道选择直接逃逸轨道, 即运载火箭直接将航天器

发射到逃逸轨道上. 为了使发射𝐶3最小, 通过对发

射窗口的搜索可得从地球引力影响球逃逸的时间为

2015年 1月 1日.仿真中选用的星历为美国喷气推进

实验室的 JPL DE405星历.

本文设定水星探测器的工作轨道为近拱点,位于

水星北极上方的近极地太阳同步轨道[13-14]. 为了满足

水星捕获轨道要求,使太阳帆航天器在轨道转移末端

尽量与水星接近,同时考虑水星根数变化较慢, 设定

目标轨道根数为航天器从地球引力影响球逃逸时的

水星绕太阳公转的日心瞬时轨道根数. 根据水星星历

计算可得目标轨道根数, 如表 1所示. 解析控制律中

所选用的初始常值权重为

𝑊0 = [1.058 0.29 0.218 0.3 0.844 0]T.

通过解析控制律对地球-水星日心转移轨道进

行优化求解可得到太阳帆航天器的终端轨道根数如

表 1所示,各轨道根数的变化情况如图 2和图 3所示.

表 1 轨道参数目标值和转移轨道末端值

轨道根数 目标值 终端值

半长轴/AU 0.387 0.387 1

偏心率 0.2 0.217 9

轨道倾角/(∘) 28.55 27.057 8

升交点经度/(∘) 11 10.350 6

近地点幅角/(∘) 67.6 72.610 1

真近点角/(∘) 0.304 0.302 8
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图 2 半长轴、偏心率及轨道倾角变化
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图 3 升交点经度、近心点幅角及近拱点中心距变化

由表 1,图 2和图 3可知,采用本文中给出的解析

最优控制律可实现对轨道根数的联合控制,且在日心

转移轨道末端使各个轨道根数均到达目标值附近.



428 控 制 与 决 策 第 28 卷

整个仿真过程所用时间为 12.140 s. 通过仿真计

算可得,转移段末端时间为 2016年 12月 8日,总飞行

时间为 705.73 d, 转移末端太阳帆航天器和水星的相

位差为 2.859 3∘.

日心转移段轨迹如图 4所示, 同时得到转移末

端的水星中心距为 0.0207AU, 速度大小为 0.107 7

VU(1VU = 2.978×104 m/s为速度正则单位),水星影

响球半径为 7.486 7 × 10−4 AU,影响球附近的双曲线

逃逸速度约为 0.021 1VU[15].
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图 4 日心转移段太阳帆航天器轨迹

图 5为太阳帆航天器最优锥角及时钟角的变化

趋势. 由图 5可知, 利用解析最优控制律对太阳帆航

天器日心转移轨道进行轨道控制所得到的太阳帆航

天器姿态角变化较为剧烈,对姿态控制系统提出了较

高的要求,因此需在未来的工作中利用其他优化算法

对太阳帆航天器姿态角速度进行约束.
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图 5 最优锥角及时钟角

4 结结结 论论论

本文针对太阳帆航天器星际轨道转移问题,提出

了一种基于解析最优控制律的轨道控制方法,并以水

星探测任务为背景对上述轨道控制方法进行了仿真

验证,通过上述研究可得到以下结论:

1)采用本文中给出的解析最优控制律可实现对

轨道根数的联合控制,且在日心转移轨道末端使各个

轨道根数均到达目标值附近;

2)由于高能任务最主要的体现是在日心转移阶

段, 而太阳帆推进在此阶段利用效率较高, 因此能体

现利用太阳帆推进方式进行深空探测任务的优势,这

说明太阳帆较适合应用于日心轨道转移阶段;

3)解析最优控制律仿真所用时间较短,且可实时

根据当前的状态解计算控制角,因此较为适用于未来

的太阳帆航天器在轨自主控制系统.
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