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基于虚拟中心引力场方法的航天器转移轨道设计
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摘要 空间机动技术是实现空间操作任务的基础，具有重要的研究价值.研究了连续推力作用下航天器转移轨

道设计问题，提出了一种基于虚拟中心引力场的轨道设计方法.该方法有两大特点：(1)能够将机动轨道设计问

题转化为虚拟中心引力场参数的优化问题，简化了设计过程；(2)对轨道形状或推力方向、大小不做任何假定，

能够应用于一般情况下的机动轨道设计.将该方法应用于航天器二维和三维的转移轨道设计，并和形状方法进

行了对比分析.仿真结果分析表明，采用该方法简化了轨道设计过程，为航天器快速轨道设计提供了新思路.
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引 言

空间机动技术是实现空间操作任务的基础，具

有重要的应用价值.连续推力轨道机动容易控制、机

动能力强，因此成为研究热点 [1-4].采用连续推力设

计机动轨道存在一个很大的难点，即无法求其解析

解.针对该问题，本文提出一种基于虚拟中心引力场

(virtual central gravitational field，VCGF)的连续推力

轨道设计新方法. 该方法是通过设计中心引力场来

实现轨道机动.该方法包含两个步骤：第一步是设计

满足任务约束的虚拟中心引力场；第二步是计算实

现该虚拟中心引力场所需推力. 该方法将航天器轨

道设计问题转化为 2个参数寻优问题，很大程度上

简化了轨道设计过程，为航天器机动轨道设计提供

新思路.

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, µ2) 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；µ2 为虚拟引力场引力常数；在虚拟中心

引力场中的轨道为虚拟圆锥曲线轨道.

2 轨道动力学建模与虚拟中心引力场设计

2.1 动力学建模

设定地心引力场引力常数为 µ1, 航天器在地心

惯性坐标系下位置矢量为 r0，假定在航天器上施加

推力加速度为 at，则有

d2r1

dt2
+

µ1

|r1|3 × r1 = 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, µ2，则在虚拟中心引

力场坐标系下有

d2(r1 − r0)
dt2

+
( µ2

|r1 − r0|3
)
× (r1 − r0) = 0 (2)

设 r2 = r1 − r0,在特定虚拟中心引力场中，r0为

定值，则 (r0)′ = 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)
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由式 (2)和式 (3)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|3 r2 = 0 (4)

实现虚拟中心引力场所需推力可由下式得到

at =
d2r1

dt2
+

µ1

|r1|3 r1 − d2r2

dt2
− µ2

|r2|3 r2 =

µ1

|r1|3 r1 − µ2

|r2|3 r2 (5)

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

轨迹为虚拟圆锥曲线. 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.

2.2 虚拟中心引力场设计

如图 1所示，在地心引力场中，航天器在 A点的

速度、位置矢量、真近点角分别为 Va1 = (Vax,Vay)，

ra1 = (rax, ray), fa1；在 B点速度、位置矢量、真近点角

分别为 Vb1 = (Vbx,Vby)，rb1 = (rbx, rby), fb1. 在虚拟中

心引力场中，A点速度矢量为 Va2 = (Vax,Vay)，A点

位移矢量为 ra2 = ra1 + r0 = (rax + r0x, ray + r0y)，真近

点角为 fa2；B点速度矢量为 Vb2 = Vb = (Vbx,Vby)，

位置矢量为 rb2 = rb1 + r0 = (rbx + r0x, rby + r0y)，真近

点角为 fb2.实现轨道转移，r0应该满足以下条件

ra2 = ra1 + r0

rb2 = rb1 + r0

h2 = ra2 × Va2 = rb2 × Vb2


(6)

图 1 在虚拟中心引力场中的转移轨道及受力分析

Fig. 1 Transfer orbit and force analysis using VCGF

而虚拟引力常数 µ2应满足以下条件

ra2 =
h2

2

µ2

1
1 + e2 cos(fa2)

rb2 =
h2

2

µ2

1
1 + e2 cos(fb2)

fb2 = fa2 + ∆ f



(7)

求解方程组 (7)需要确定 2个参数值，r0, fa2，其

中 fa2 ∈ [0,2π]；而 r0的范围可以由方程 (6)确定.在

平面轨道设计问题中，r0 = (r0x, r0y)，式 (6)化为

a1r0x − b1r0y = c1 (8)

其中, a1,b1, c1为常值系数.

如图 2 所示, r0 = (r0x, r0y) 的取值可以用一条

直线来表示. 在圆锥曲线轨道上任何一点的矢径和

其速度夹角小于 180◦，由此可知 r0 范围.如图 1所

示，虚拟中心引力场位置参数范围为 r0x ∈ (xa, xb),代

入式 (8)可知 r0范围.在三维轨道设计问题中，由式

(7)约束条件亦可得到 r0.

在虚拟中心引力场中，转移轨道就是虚拟圆锥

曲线轨道，可以虚拟开普勒轨道要素来表示. 同样

实现转移轨道消耗能量和时间也可以采用这些虚拟

轨道要素表示. 这样，转移轨道设计可以转化为 2

个参数优化问题. 优化参数为 x = (r0, fa2)，其中优

化参数 r0 的取值范围由式 (6) 确定；而优化参数

fa2 ∈ [0,2π]；优化目标函数为采用虚拟轨道参数表

示的能量消耗或转移时间. 假定 fE 为虚拟圆锥曲

线轨道 (转移轨道) 所消耗的能量，则目标函数为

F(x) = min( fE, x). 当求出优化参数 x = (r0, fa2)，转

移轨道就唯一确定了.求解优化问题，本文采用了粒

子群优化算法，具体算法详见文献 [9].

3 实现虚拟圆锥曲线轨道所需推力

3.1 二维平面轨道转移推力计算

实现平面轨道转移所需推力可由式 (9)求出

aro = µ1/r2
1

a′ro = µ2/r2
2

α = arccos (a′ro/aro)

ac = aro sin(α)



(9)

其中, aro,a′ro,ac分别为地心引力，虚拟中心引力，及

控制力.
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3.2 三维轨道转移推力计算

虚拟引力场中 A 点速度和位置矢量为 va2 =

[vax, vay, vaz]：ra2 = ra1+ r0；B点位置矢量 rb2 = rb1+ r0.

则在虚拟中心引力场中有：

ra2 =
h2

2

µ2

1
1 + e2 cos(fa2)

rb2 =
h2

2

µ2

1
1 + e2 cos(fb2)

h1 = ra2 × va2

h2 = rb2 × vb2

h1 = h2



(10)

假定航天器在机动轨道上所受地心引力加速度

为 aMr1，在虚拟引力场引力加速度 aMr2，推力加速

度为 Tac = [Tacn,Tact]，其中, Tacn,Tact方向分别为法

向和周向，则有

β = π − arccos
( |h2 · r1|
|h2||r1|

)

aMr1 =
µ1

r2
1

aMr2 =
µ2

r2
2

α = arcsin
( aMr2

aMr1 cosβ

)

Tact = aMr1 cosβ sinα

Tacn = aMr1 sinβ



(11)

其中, β为 r1与虚拟圆锥曲线轨道平面的夹角. α为

周向力加速度 Tacn与地心引力在虚拟圆锥曲线平面

投影的夹角.

4 仿真分析

4.1 二维转移轨道设计

初始点和终端点位置矢量和速度矢量分别为

ra1 = [8 491.2,133.9] km, rb1 = [−9 993,−2 913.3] km,

va1 = [0,6.687 2] km/s,vb1 = [1.696 0,−4.947 8] km/s.时

间约束为 10 402 s，实现轨道转移的虚拟中心引力场

参数为 r0 = [734.5,108.7] km, µ2 = 2.989 46× 105. 仿

真结果见图 2和图 3，采用虚拟中心引力场方法实现

轨道转移所需要推力加速度小于 3.5× 10−4 km/s2,整

段轨道消耗能量 ∆V = 1.497 3 km/s.而采用形状方法

所需推力加速度小于 7 × 10−2 km/s2，整段轨道消耗

能量 ∆V = 10.472 8 km/s.

图 2 采用 VCGF方法和形状方法的转移轨道

Fig. 2 Transfer trajectories using VCGF and SB methods

(a)

(b)

图 3 采用 VCGF(a)和形状方法 (b)所需推力

Fig. 3 Thrust profiles using VCGF (a) and SB methods (b)

4.2 三维平面机动轨道设计

初始点和终端点的位置矢量和速度矢量分别

为 ra1 = [−7 032, −4 490, 3 600] km, rb1 = [7 572,

305.8, 0] km, va = [−2.457, 4.618, 2.533] km/s, vb =

[−0.638 7,−6.644,0] km/s时间约束为 4 353 s.虚拟中

心引力场参数为 r0 = [−634,710.5,−691.7] km, µ2 =

3.188 80× 105.
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仿真结果图 4和图 5，采用 VCGF方法其推力

小于 3.0 m/s2，能量消耗 ∆V = 5.46 km/s. 采用形状

方法实现转移轨道所需推力小于 60 km/s2,能量消耗

∆V = 15.510 6 km/s.

图 4 三维空间机动轨道 (VCGF和 SB)

Fig. 4 Transfer orbits using VCGF and SB method

(a)

(b)

图 5 采用 VCGF(a)和形状方法 (b)所需推力

Fig. 5 Thrust profile using VCGF (a) and SB methods (b)

5 结 论

本文针对连续推力航天器机动轨道设计问题，

提出了虚拟中心引力场的轨道设计新方法. 并将其

应用到转移轨道设计中，得到以下结论：

(1)虚拟中心引力场方法将航天器转移轨道设计

问题转化为 2个参数寻优问题.大大减少了轨道设计

参数，简化了求解转移轨道设计过程；

(2) VCGF方法能够适用于一般情况，扩大了航

天器机动范围.在同样条件下，相比形状方法，虚拟

中心引力场方法在实现轨道转移时所需推力以及所

需能量较小.
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SPACECRAFT’S TRANSFER ORBIT DESIGN BASED ON THE VIRTUAL CENTRAL

GRAVITY FIELD METHOD 1)

Yuan Jianping∗,† Sun Chong∗,†,2) Fang Qun∗,†
∗( College of Astronautics, Northwestern Polytechnic University, Xi’an710072, China)
†( National Key Laboratory of Aerospace Flight Dynamics, Xi’an710072, China)

Abstract The space maneuver technology is the basis of space mission operation. In this paper, a novel method named

virtual central gravitational field method for continuous thrust maneuver trajectory design for the spacecraft is proposed，

which can decrease the number of trajectories’ parameters. Because there is no assumption in this approach, it can be

used in general case. This approach applies in orbit transfer in both 2-D and 3-D spaces, and the results show that in the

same condition, the required thrust acceleration and energy cost are smaller than that of shape-based methods.

Key words trajectory maneuver, transfer orbit, continuous thrust, central gravitational field
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