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航天运输飞行器在线可达域定制化计算方法
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摘 要 针对航班化航天运输飞行器的飞行能力在线评估问题，提出一种在线可达域定制化计算

方法。首先，在给定约束和初始条件下，设计了围绕当前轨道平面形成的可达轨道包络计算方案；其

次，设计了异构加速的定制化方法与硬件产品模块，可快速实现可达轨道包络的在线计算，并能够针

对特定轨道进行燃料最优的规划制导；最后，从可达域计算分析与规划制导等方面对该方法进行验

证，结果表明算法收敛性好、可快速计算可达域包络且控制量能够平稳适应轨道参数的变化。
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Abstract Regarding the online evaluation of the flight capability of aerospace transportation spacecraft， 
a customized online reachable domain calculation method is proposed.  Firstly， a reachable orbit enve⁃
lope calculation scheme is designed around the current orbit plane under given constraints and initial con⁃
ditions.  Secondly， customized methods and hardware product modules for heterogeneous acceleration are 
designed， which can quickly achieve online calculation of reachable orbit envelopes and provide fuel 
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guidance.  The results show that the proposed algorithm has good convergence， can quickly calculate the 
reachable domain envelope and the control variables can smoothly adapt to changes in orbital parameters.
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0　引 言

随着卫星星座的大规模建设和深空探测的持

续推进，运载火箭发射频次迅速上涨，在轨航天器

持续增多。截至 2024 年 10 月 22 日，共有 13538 个

在轨航天器，其中有 5653 个不受控的废弃航天

器［1］，给高效进出及利用空间带来巨大的安全隐患。

根据飞行器当前飞行能力确定其可达域，调整运行

轨道、规划飞行轨迹并规避空间残骸威胁成为亟需

解决的问题。

可达域定义为：在给定约束和初始条件下，飞

行器可到达的目标轨道集合。当前关于轨道可达

域的研究区分为脉冲推力和连续推力两类场景。

在脉冲推力场景下，贺波勇［2］针对载人飞船绕月自

由返回轨道月面可达域较小的问题，提出混合轨道

单脉冲和椭圆轨道三脉冲可达域扩展变轨轨道求

解策略；杜向南等［3］通过将可达域求解问题转化为

可达位置矢量方向的单变量极值求解问题，以提升

计算精度；金紫涵等［4］将卫星解体瞬间产生的能量

对解体碎片的作用等价为脉冲，基于摄动轨道可达

域对卫星解体碎片云进行建模；李靖林等［5］利用CW
方程解析推导了航天器的相对可达域表达式；在连

续推力场景下，Pang等［6］将空间划分为网格，并使用

序列凸优化方法对可达域进行了求解；Lin等［7］分别

基于拉格朗日乘子法和混合整数线性规划求解了

能量受限和燃料受限场景的可达域；低连续推力系

统的可达域也被广泛研究［8］。在威胁规避的目标轨

道确定后，飞行器需进行轨道机动。然而，目前针

对连续推力轨道机动问题的研究多局限于面内

机动［9］。
在线制导控制是保证飞行器安全的有效途径。

凸优化方法具有良好的收敛特性，可在多项式时间

内求解，并广泛应用于火箭入轨、飞行器再入和交

会对接等问题［10］。针对火箭上升段的轨迹规划和

剩余能力评估，程晓明等［11］通过序列补偿的方式，

解决气动模型复杂影响规划收敛性的问题，并在问

题中增加柯西约束，进一步保证收敛性；Miao 等［12］

将最优控制问题转化为二阶锥规划问题，引入虚拟

控制量补偿加速度，解决多级火箭轨迹重规划问

题；胡海峰等［13］在火箭非致命故障下，分别以圆轨

道半径和椭圆轨道半长轴为优化目标，进行了制导

重构策略的仿真分析；王聪等［14］提出基于地心角估

计和运载能力状态触发的初始猜想生成方法，以提

升凸优化求解收敛性；Ma等［15］提出一种松弛惩罚变

换方法，以提升算法可靠性。

凸优化求解软件可对计算过程加速［16］，然而，

强辐射环境限制了先进计算技术的应用。同时，在

可达域及规划制导计算外，计算机需要处理大量其

他任务，空间高动态环境对算法实时性也提出了高

要求。在用算法定制化提升计算实时性上，宋征宇

等［17］分别处理进入圆目标轨道和椭圆目标轨道的

情况，结合入轨点地心角估计、凸优化及自适应配

点法进行序贯求解，缩小最优解的搜寻空间，提升

计算实时性；Ma等［18］提出将原始凸优化问题转化到

缩减问题空间，以减小问题求解规模；Zhao 等［19］引
入样条曲线减少优化变量和约束个数，并将此方法

与同伦法融合提升灵活性。

目前关于连续推力飞行器的可达域及其轨道

机动研究存在两点不足：1）工程中具备强机动能力

的航天运输飞行器推力大小多为恒定，而目前关于

连续推力的轨道研究多局限于面内机动，迭代制导

等闭环制导方法可使飞行器在小偏差时进入目标

轨道，却不适用于目标轨道不可达的情况；2）可达

域求解及轨道机动规划制导计算本质上均属于最

优控制问题，分别研究两类问题导致方法各异，不

利于工程实现。

为解决以上不足，本文提出一种航天运输飞行

器在线可达域定制化计算方法，将可达域计算转化

为不同轨道面上的最大半长轴求解，将面外轨道机

动转化为最优燃料求解，由此，可达域计算和规划

制导均为单变量极值求解问题。针对飞行器可达

域计算及规划制导两类场景进行了仿真验证。

1　航天运输飞行器可达域分析

1. 1　可达域判据

可达域是围绕当前轨道平面形成的可达轨道

包络。当空间残骸来袭时，考虑飞行器剩余飞行能

力，将空间环境按轨道要素划分为网格，若网格边

界轨道可达，则网格内部各轨道均在可达域内。按

飞行器飞行剖面需求，可达轨道计算任务可建模为
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定近地点高度椭圆轨道最大半长轴评估问题。定

义轨道倾角和升交点赤经为面外遍历参数，近地点

高度为面内遍历参数，当遍历参数固定后，求解出

飞行器可达的最大半长轴轨道，则远地点高度低于

此轨道时均属可达域。此时，可达域求解问题转化

为按网格宽度遍历轨道倾角、升交点赤经和近地点

高度时的椭圆轨道最大半长轴评估问题。

1. 2　可达域求解问题描述

1. 2. 1　动力学方程

在地心惯性系下，建立动力学方程为

ì
í
î

ïï

ïïïï

ṙ = v
v̇ = g + (F/m )u

ṁ = -R
（1）

式中：r = [ x，y，z ]T 表示位置，v = [ vx，vy，vz ]T 为速度，

g = [ gx，gy，gz ]T 为重力加速度，F 为飞行器推力，m

为飞行器质量，控制量 u = [ ux，uy，uz ]T 为推力方向，

R 为飞行器秒耗量。定义状态量 x = [ rT，vT，m ]T，则

动力学方程可改写为

ẋ = f (x，u ) （2）
1. 2. 2　控制约束与状态约束

假设飞行器推力大小不变，方向可调。根据推

力分解原则，推力方向应满足

 u 2 = 1 （3）
把飞行器的当前状态 x0作为初始端点约束：

x ( t0 ) = x0 （4）
设飞行器不加载燃料情况下的质量为mf，飞行

器规划轨迹终端时间为 tf，终端质量 m ( tf )应满足可

用燃料约束：

m ( tf ) ≥ mf （5）
设置终端轨道面动量矩约束，用于约束轨道面

方向：

H [ r ( tf )，v ( tf ) ] - SHH [ r f，v f ] = 0 （6）
设置终端轨道面拉普拉斯约束，用于约束轨道

指向：

L [ r ( tf )，v ( tf ) ] - SLL [ r f，v f ] = 0 （7）
式 中 ：r ( tf ) = [ x ( tf )，y ( tf )，z ( tf ) ] 表 示 终 端 位 置 ，

v ( tf ) = [ vx ( tf )，vy ( tf )，vz ( tf ) ] 为终端速度，H = r × v，

为动量矩约束，L = v × (r × v ) - μr/‖r‖2，为拉普

拉斯约束，μ 为地球引力常数，r f = [ xf，yf，zf ]和 v f =
[ vxf，vyf，vzf ]分别为目标轨道入轨速度位置的初始猜

想，SH 为动量矩系数，表征终端轨道能量，SL 为拉普

拉斯系数，表征终端轨道偏心率。

1. 2. 3　特定约束与性能指标

针对近地点高度固定、剩余燃料固定（即飞行

时间固定）下的最大半长轴椭圆轨道评估问题，增加

近地点高度等式约束，SH和SL可设置为如下约束：

ì
í
î

SH ≥ 0，  T = T (k )

SL ≥ 0，  rp = rp，f
（8）

飞行器的可达域能力评估问题可以建模为在

上述不同约束条件下最大化轨道半长轴，性能指标

设置为终端轨道能量：

max J = SH （9）
最大半长轴椭圆轨道评估问题可建模为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

max J = SH

s.t.
ẋ = f (x，u )

‖u‖2 = 1，  m ( tf ) ≥ mf

x ( t0 ) = x0
H [ r ( tf )，v ( tf ) ] - SHH [ r f，v f ] = 0
L [ r ( tf )，v ( tf ) ] - SLL [ r f，v f ] = 0
SH ≥ 0，  T = T (k )，  SL ≥ 0，  rp = rp，f

（10）

1. 3　可达域内的规划制导算法

针对可达域中任意的一条目标轨道的最省燃

料的规划制导问题，即最短飞行时间入轨问题，本

节在可达域求解问题中的飞行器动力学方程、控制

约束与状态约束基础上，针对最短飞行时间入轨问

题，目标轨道固定，则轨道能量、偏心率不变，需对

SH和SL施加约束：

SH = 1，  SL = 1 （11）
最短飞行时间入轨问题的性能指标为终端

质量：

max J = m ( tf ) （12）
可建模为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

max J = m ( tf )
s.t.
ẋ = f (x，u )

‖u‖2 = 1，  m ( tf ) ≥ mf

x ( t0 ) = x0
H [ r ( tf )，v ( tf ) ] - SHH [ r f，v f ] = 0
L [ r ( tf )，v ( tf ) ] - SLL [ r f，v f ] = 0
SH = 1，  SL = 1

（13）

2　异构加速定制化计算方法

式（10）和（13）中的动力学方程和其他约束条
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件不完全是线性的或凸的，需要采用线性化、凸化

等方法将其转化为离散的凸问题，方便应用凸优化

方法求解原轨迹规划问题。

2. 1　动力学约束与终端约束转化

给定参考轨迹 [ x(k )T，u(k )T ]T，将式（2）中的动力学

方程关于参考轨迹一阶泰勒展开为

ẋ = f (k ) + f (k )
x x + f (k )

u u （14）
其中：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

f (k )
x = ∂f

∂x (x，u ) | x = x(k)，u = u(k)

f (k )
u = ∂f

∂u (x，u ) | x = x(k)，u = u(k)

f k = f (x(k )，u(k ) ) - f (k )
x x(k ) - f (k )

u u(k )

（15）

在迭代过程中，利用前一次迭代得到的终端条

件，将终端动量矩约束、拉普拉斯约束转化为凸

约束：

H (k ) + ∂H
∂r | r = r (k) r ( tf ) + ∂H

∂v | v = v(k) v ( tf ) = SHH [ r f，v f ]
（16）

L (k ) + ∂L
∂r | r = r (k) r ( tf ) + ∂L

∂v | v = v(k) v ( tf ) =  SLL [ r f，v f ]
（17）

2. 2　信赖域约束

为保证线性化的有效性，引入信赖域约束：

|T - T (k )| ≤ T (k ) （18）
式中：T 为优化得到的飞行时间，T (k ) 为初始设置的

飞行时间或上次迭代得到的飞行时间结果。

经过以上凸化与线性化处理，式（10）的优化问

题转化为式（19），式（11）的优化问题转化为式

（20），成为具有线性目标函数、二阶锥或线性约束

的优化问题。

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

max J = SH

s.t.
ẋ = f (k ) + f (k )

x x + f (k )
u u

‖u‖2 ≤ 1，  m ( tf ) ≥ mf

x ( t0 ) = x0

H (k ) + ∂H
∂r | r = r (k) r ( tf ) + ∂H

∂v | v = v(k) v ( tf ) =  SHH [ r f，v f ]
L (k ) + ∂L

∂r | r = r (k) r ( tf ) + ∂L
∂v | v = v(k) v ( tf ) =  SLL [ r f，v f ]

T - T (k ) = 0，  SH ≥ 0
SL ≥ 0
rp - rp，f = 0

（19）

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

max J = m ( tf )
s.t.
ẋ = f (k ) + f (k )

x x + f (k )
u u

‖u‖2 ≤ 1，  m ( tf ) ≥ mf

x ( t0 ) = x0

H (k ) + ∂H
∂r | r = r (k) r ( tf ) + ∂H

∂v | v = v(k) v ( tf ) = SHH [ r f，v f ]
L (k ) + ∂L

∂r | r = r (k) r ( tf ) + ∂L
∂v | v = v(k) v ( tf ) =  SLL [ r f，v f ]

SH - 1 = 0，  SL - 1 = 0
（20）

应用 N个离散点的高斯伪谱法，对凸最优控制

问题式（19）与（20）进行离散。把约束限制在各离

散点上，将无限维的连续凸最优控制问题转化为有

限维的二阶锥规划问题，从而可以使用凸优化求解

方法实时求解。

可达域分析问题遍历轨道倾角、升交点赤经和

近地点高度求解式（19）后，即可得出可达目标轨道

集合；对最省燃料的轨道机动问题，需根据规划制

导结果反算俯仰和偏航程序角，作为机动过程控制

量。总结轨道机动过程规划制导算法，控制量计算

流程见算法1。
算法1.  控制量在线计算算法：

1）给出飞行器当前状态和终端状态的初始猜

想，用于计算初始参考轨迹，记为 [ x(k )T，u(k )T ]T；
2）根据初始参考轨迹，基于离散化后的动力学

方程和约束条件，求解式（20）中的凸优化问题，求

解结果更新为 [ x(k + 1)T，u(k + 1)T ]T；
3）判断 [ x(k + 1)T，u(k + 1)T ]T 和 [ x(k )T，u(k )T ]T 中对应状

态的差是否满足收敛条件，若满足则停止迭代，否

则，令返回第二步；

4）式（20）的解为 x(k ) 和 u(k )，原始控制量需反解

为俯仰和偏航程序角，在第 i个离散点：

ì
í
î

φi = arctan (ui，y，，ui，x )
ψi = -arcsin (ui，z ) （21）

2. 3　异构加速计算方法

异构加速计算平台，是为实现可达域快速计算

定制化设计的硬件产品模块，图 1 为平台架构图。

平台模块按支持云化及异构设计原则，采用多元异

构架构，由FPGA小系统、处理器小系统、弹测电路、

接口电路、通信电路和供电电路组成。该设计可支

持不同的计算单元，同时也可以互为主从，进行异

构协同计算。

采用的芯片集成四核处理系统 PS（Processing 
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system）和可编程逻辑 PL（Programmable logic），用于

进行可达域快速计算的异构加速，图 2为硬件并行

计算架构框图。在加速设计过程中，对 PS 端和 PL
端进行功能划分，PS端主要完成整个优化算法的调

度工作，控制FPGA的PL端启动并行运算和获取PL
端运算结果，包括外层循环的生成问题矩阵和初值

计算流程、内层循环的计算统计数据及锥乘，同时

完成一些零散的单次性运算。PL 端主要负责优化

算法中相关并行度较高的运算流程，包括更新求解

矩阵及其分解、计算线性方程组、计算仿射搜索方

向及开展锥运算等的主要运算部分。PL 端流程涉

及大量的浮点乘、除、加（减）运算操作。矩阵更新、

矩阵缩放、矩阵分解、锥运算、线性方程组求解和线

性搜索几个模块分时占用浮点运算 IP和存储空间。

其中存储空间提供相应模块运算所需要的数据输

入和计算结果的存储，运算控制模块负责上述并行

模块的调度工作。

在 PL与 PS的通信方式上，PL端通过中断方式

通知 PS 端当前工作状态，PS 端通过响应中断和查

询 PL数据有效标志位寄存器进行相应数据流和寄

存器的读取、写入工作，完成相应操作。

采用处理器（PS）+FPGA（PL）异构部署的方式，

完成了在线轨迹规划算法部署。在满足算法精度

要求的前提下，大大提升了算法部署性能，随着

FPGA 资源增加，算法 IP 中并行路数仍有进一步提

升，具备提高算法性能的潜力空间。

3　数值仿真与分析

本节从可达域计算方法和规划制导仿真两方

面，对所提出的航天运输飞行器在线可达域定制化

计算方法进行验证，根据可达域范围和控制量状态

量计算结果，验证该算法的有效性。

3. 1　可达域分析

可达域分析仿真采用的飞行器模型以及基本

任务参数设置如表 1所示。根据飞行器飞行能力，

估计其轨道倾角变化范围为［16. 30°，40. 30°］，升交

点赤经变化范围为［318. 25°，350. 25°］，近地点高度

相对地表高度变化范围为［100 km，500 km］。按轨

道倾角、升交点赤经幅值 1°及近地点高度变化幅值

10 km进行遍历计算。

在本文仿真参数设置下，所得飞行器可达域仿

真结果如图 3所示，环绕地球的轨道区域为飞行器

机动可达域。图 4进一步给出了可达区域在赤道平

面上的投影。表 2为可达域的面外参数包络，相对

于飞行器当前轨道的轨道倾角和升交点赤经，这两

个面外参数在可达轨道上的最大变化范围分别为

［-11. 87°，11. 13°］和［-17. 09°，13. 91°］。飞行能力

固定情况下，飞行器变升交点赤经的能力大于变轨

道倾角的能力。轨道倾角正负方向的最大允许变

化量较为对称，说明飞行器当前状态对变轨道倾角

图1　软硬件协同加速平台

图2　硬件并行计算架构框图

表1　飞行器模型与任务参数设置

参数类型

模型参数

任务参数

参数

初始质量/kg
推力/N

秒耗量/kg
飞行时间/s
初始位置/m

初始速度/(m·s-1)
轨道倾角/(°)

升交点赤经/(°)
目标轨道近地点高度/m

数值

160000
270000

60
1200

(3.04×106，5.83×106，1.61×105)
(6.68×103，-3.60×103，6.07×102)

[16.30，40.30]
[318.25，350.25]

[6478137，6878137]

··5
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能力的影响较小；飞行器当前飞行方向为减少升交

点赤经的方向，导致升交点赤经最大允许变化量在

负方向上大于正方向，说明飞行器当前飞行方向对

变升交点赤经能力的影响较大。

3. 2　规划制导仿真

为验证本文航天运输飞行器在轨可达域计算

与轨迹规划方法的有效性，以飞行器入轨及飞行能

力评估问题开展试验，仿真试验中模型参数及基本

任务参数见表3。
在本文仿真参数设置下，5类规划问题均收敛。

本次数值仿真对应 12个离散点，当任务实时性要求

更高时，可适量减少离散点个数，从而减少轨迹规

划时间；当任务需要轨迹细化时，可增加离散点个

数，从而提升轨迹规划精度。

飞行器最短时间入轨问题得到的最短飞行时

间为 56. 57 s。以飞行器最短时间入轨问题为例，图

5给出弹道速度位置曲线，飞行轨迹符合任务要求。

给定近地点高度的椭圆轨道最大半长轴评估问题

得到的近地点和远地点高度分别为 150. 00 km 和

203. 95 km，满足近地点高度大于 150 km 的任务

要求。

两类规划问题的姿态角曲线如图 6～7 所示。

最短时间入轨问题的俯仰角变化范围为［-2°，1°］，

给定近地点高度的椭圆轨道评估问题的俯仰角变

化范围为［-50°， 50°］。俯仰角差异明显的原因有

两个：1）规划评估过程中主要变化的参数为半长

轴、偏心率、近地点幅角和真近点角等面内参数，对

不同目标轨道需要大幅调整俯仰角以精确入轨；2）
两种模式的偏航角均在［-11°，-6°］间小范围变化，

在规划过程中，偏航角主要用于调整面外参数，而

两种问题的升交点经度和轨道倾角等面外参数基

本不变。

从姿态角变化曲线可看出，本算法规划的控制

量变化平稳，满足飞行器飞行要求。

表2　可达域面外参数包络

参数类型

轨道倾角/(°)
升交点赤经/(°)

当前值

28.18
335.36

可达域范围

[16.31, 39.31]
[318.27, 349.27]

图3　航天运输飞行器可达域三维示意图

图4　航天运输飞行器可达域在赤道平面投影

表3　可达域面外参数包络

参数类型

模型参数

任务参数

参数

初始质量/kg
推力/N

秒耗量/kg
飞行时间/s
初始位置/m

初始速度/(m·s-1)
目标位置/m

目标速度/(m·s-1)
最低近地点高度/m

数值

84507
271239

61
63

(3.04×106，5.83×106，1.61×105)
(6.68×103，-3.60×103，6.07×102)
(3.41×106，5.61×106，1.91×105)

(6.61×103，-4.06×103，6.27×102)
6528137

图5　最短飞行时间入轨问题的速度位置曲线
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4　结 论

提出了一种航天运输飞行器在轨可达域计算

与规划制导方法，将可达域计算转化为不同轨道面

上的最大半长轴求解，以适应最短飞行时间入轨的

轨道机动问题，和基于给定近地点高度的椭圆轨道

评估的可达域分析问题。考虑飞行能力，对可达域

进行仿真验证，证明了可达域分析算法的有效性。

以飞行器入轨及飞行能力评估问题为算例进行仿

真，结果表明，本文提出的规划算法收敛性好，具备

根据任务要求权衡规划精度和实时性的能力。针

对两类规划问题，给出了规划的姿态角曲线，姿态

角能够平稳适应轨道参数的变化。该方法为在线

轨迹规划技术的工程应用提供了理论基础，为三维

空间轨道机动问题提供了新思路。
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