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(57)摘要

本发明公开的一种深空探测器轨道自主控

制方法，属于航空航天技术领域。本发明实现方

法为：将已知优化设计的标称轨道进行离散，得

到标称轨道状态和控制量的离散化数据；对于当

前的控制周期，根据导航系统估计值获得后面时

刻探测器的估计状态；然后以当前状态为轨道初

值，以标称轨道的终端状态为目标值，采用序列

凸优化方法求解最优控制问题，对探测器转移轨

道进行重规划，获得新的轨道控制律；探测器在

该控制周期内按照新的控制指令执行轨道控制，

直至达到下一控制时刻。重复迭代上述步骤，直

到到达终端时刻，轨道自主控制终止。本发明具

有如下优点：利用凸优化求解最优控制问题速度

快，有较强的收敛性，鲁棒性好，求得的解为全局

最优解。
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1.一种深空探测器轨道自主控制方法，其特征在于：包括如下步骤，

步骤一，将已知优化设计的标称轨道进行离散，得到标称轨道状态和控制量的离散化

数据；

步骤二，分别在每个轨道控制周期内预测轨道状态；

步骤三，定义需要求解如下的滚动最优控制问题P1，基于序列凸优化方法，对滚动最优

控制问题P1进行凸化处理，获得滚动最优控制问题P1的凸化模型P2，采用序列凸优化方法

求解最优控制问题P2，对探测器转移轨道进行重规划，获得新的轨道控制律；

步骤四，探测器在步骤二中对应的第i个控制周期内按照步骤三得到的控制指令执行

轨道控制，直至探测器完成第i个控制周期内的飞行控制任务，令ti+1＝ti+ΔT，其中ti为第i

个控制周期的起始时间，ti+1为第i+1个控制周期的起始时间，ΔT为控制周期，返回步骤二；

步骤五，重复迭代步骤二至步骤四，直至轨道自主控制终止；

步骤一实现方法为，

建立深空探测器的轨道动力学模型为：

其中：r、v、m分别表示探测器的位置、速度与质量；T为探测器的三维推力矢量；μ表示太

阳引力系数、αfuel为探测器质量消耗率；

由于探测器推进系统产生的推力大小受限，因此探测器三维推力矢量的模长应满足如

下约束条件：

||T||≤Tmax

令x＝[rT  vT  m]T,

已知标称轨道状态xref与控制量uref，标称轨道的起始时间t0与终端时刻tf，将标称轨道

进行N等分，得到控制周期ΔT＝(tf‑t0)/N，即实现标称轨道状态和控制量的离散化处理，得

到标称轨道状态和控制量的离散化数据；

步骤二实现方法为，

对于第i个(i＝1,2,…,N)控制周期，起始时间为ti，根据导航系统估计值获得ti时刻探

测器的估计状态x(ti)，即实现轨道状态预测；

步骤三实现方法为，

为了使探测器实际飞行轨道与标称轨道接近，同时使探测器能够在预定的时间到达目

标位置，在利用模型预测控制方法解决该问题时，对于每一控制节点，需要求解如下的滚动

最优控制问题P1：

性能指标：

约束条件：
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x(ti)＝xi
x(tf)＝xf
||u||≤umax
其中：函数f(x,u,t)是探测器动力学方程的紧凑形式，最大推进加速度umax分别根据标

称轨道与实际任务要求得到；

基于序列凸优化方法，采用泰勒级数展开对滚动最优控制问题P1进行凸化处理，获得

滚动最优控制问题P1的滚动最优控制凸化模型P2：

性能指标：

约束条件：

x(ti)＝xi
x(tf)＝xf
||u||≤umax
||x‑xk||+||u‑uk||≤ρ

其中：ρ表示在序列凸优化算法中近似凸优化问题解的置信域，将置信域加入到性能指

标中能够提升凸优化方法的收敛速度并降低凸优化方法发散与迭代中断的风险；

采用序列凸优化方法求解最优控制问题P2，对探测器转移轨道进行重规划，获得新的

轨道控制律u(t) ,ti≤t≤tf；

步骤四实现方法为，

探测器在步骤二中对应的第i个控制周期内按照步骤三得到的控制指令u(t) ,ti≤t≤

ti+ΔT执行轨道控制，直至探测器完成第i个控制周期内的飞行控制任务，令ti+1＝ti+ΔT，

返回步骤二；

步骤五实现方法为，

采用序列凸优化方法求解最优控制问题，对探测器转移轨道进行重规划，获得更新的

轨道控制律；探测器在该控制周期内按照更新的控制指令执行轨道控制，直至达到下一控

制时刻；重复迭代上述步骤，当ti+1＝tf时，轨道自主控制终止，其中tf为终端时刻。
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一种深空探测器轨道自主控制方法

技术领域

[0001] 本发明涉及一种深空探测器轨道自主控制方法，属于航空航天技术领域。

背景技术

[0002] 深空探测器在行星际飞行过程中受到发射误差、导航误差、推力器执行误差等多

种因素的影响，将逐渐偏离其预定设计轨道，使得探测器无法达到目标位置，导致探测任务

的失败；另一方面，深空探测器在任务过程中距地面测控站远，通信时间长，无法依靠地面

测控系统实施探测器的轨道控制。因此，这就要求深空探测器具备自主的轨道控制能力。随

着深空探测任务对探测器自主性需求日益迫切，深空探测器轨道自主控制方法的研究是目

前航天领域的热点问题之一。

[0003] 在已发展的深空探测器轨道自主控制方法中，在先技术[1](尚海滨,金婷,王帅,

et  al .基于B平面参数的行星际小推力轨道制导策略[J] .北京理工大学学报,2013 ,33

(11) .)，采用一种基于目标B平面参数的闭环预测制导算法。以B平面参数为目标约束，建立

目标B平面参数与离散制导参数间的关系，基于微分校正思想，采用分段逐次修正策略实现

制导参数的修正。该方法采用B平面参数作为制导目标约束，提高了小推力转移轨道的制导

精度，但鲁棒性较差，当实际轨道与标称轨道的偏差值较大时，难以修正轨道。

[0004] 在先技术[2](Starek  J  A ,Kolmanovsky  I  V .Nonlinear  model  predictive 

control  strategy  for  low  thrust  spacecraft  missions[J] .Optimal  Control 

Applications  and  Methods,2014,35(1):1‑20.)，采用模型预测控制方法来解决探测器低

推力行星际转移问题，研究了一种以最优轨迹为参考的轨迹校正方法，以最小燃耗为目标，

以当前状态作为初始条件进行轨道重规划，利用序列二次规划算法求解轨道最优控制问

题。整段轨道被离散为一系列控制子区间，在这些子区间上，控制律变为分段线性。该方法

具有良好的鲁棒性，但利用传统非线性规划算法求解最优控制律，计算速度慢，无法满足自

主控制需求。

发明内容

[0005] 针对现有方法鲁棒性较差，求解最优控制问题速度慢等问题，本发明公开的一种

深空探测器轨道自主控制方法要解决的技术问题是：提供一种基于凸优化思想的深空探测

器轨道模型预测控制的方法，在重规划轨道时能够比较快的求解轨道最优控制问题，符合

自主控制在线实施的需求，同时，凸优化有较强的收敛性，鲁棒性好，求得的解为全局最优

解。

[0006] 本发明的目的是通过下述技术方案实现的。

[0007] 本发明公开的一种深空探测器轨道自主控制方法，将已知优化设计的标称轨道进

行离散，得到标称轨道状态和控制量的离散化数据；对于当前的控制周期，根据导航系统估

计值获得后面时刻探测器的估计状态；然后以当前状态为轨道初值，以标称轨道的终端状

态为目标值，采用序列凸优化方法求解最优控制问题，对探测器转移轨道进行重规划，获得
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新的轨道控制律；探测器在该控制周期内按照新的控制指令执行轨道控制，直至达到下一

控制时刻。重复迭代上述步骤，直到到达终端时刻，轨道自主控制终止。

[0008] 本发明公开的一种深空探测器轨道自主控制方法，包括如下步骤：

[0009] 步骤一，将已知优化设计的标称轨道进行离散，得到标称轨道状态和控制量的离

散化数据。

[0010] 建立深空探测器的轨道动力学模型为：

[0011]

[0012] 其中：r、v、m分别表示探测器的位置、速度与质量；T为探测器的三维推力矢量；μ表

示太阳引力系数、αfuel为探测器质量消耗率。

[0013] 由于探测器推进系统产生的推力大小受限，因此探测器三维推力矢量的模长应满

足如下约束条件：

[0014] ||T||≤Tmax

[0015] 令x＝[rT  vT  m]T,

[0016] 已知标称轨道状态xref与控制量uref，标称轨道的起始时间t0与终端时刻tf，将标称

轨道进行N等分，得到控制周期ΔT＝(tf‑t0)/N，即实现标称轨道状态和控制量的离散化处

理，得到标称轨道状态和控制量的离散化数据。

[0017] 步骤二，分别在每个轨道控制周期内预测轨道状态。

[0018] 对于第i个(i＝1,2,…,N)控制周期，起始时间为ti，根据导航系统估计值获得ti时

刻探测器的估计状态x(ti)，即实现轨道状态预测。

[0019] 步骤三，定义需要求解如下的滚动最优控制问题P1，基于序列凸优化方法，对滚动

最优控制问题P1进行凸化处理，获得滚动最优控制问题P1的凸化模型P2，采用序列凸优化

方法求解最优控制问题P2，对探测器转移轨道进行重规划，获得新的轨道控制律。

[0020] 为了使探测器实际飞行轨道与标称轨道接近，同时使探测器能够在预定的时间到

达目标位置，在利用模型预测控制方法解决该问题时，对于每一控制节点，需要求解如下的

滚动最优控制问题P1：

[0021] 性能指标：

[0022]

[0023] 约束条件：

[0024]

[0025] x(ti)＝xi
[0026] x(tf)＝xf
[0027] ||u||≤umax
[0028] 其中：函数f(x,u,t)是探测器动力学方程的紧凑形式，最大推进加速度umax分别根

据标称轨道与实际任务要求得到。

说　明　书 2/5 页

5

CN 111301720 B

5



[0029] 基于序列凸优化方法，采用泰勒级数展开对滚动最优控制问题P1进行凸化处理，

获得滚动最优控制问题P1的滚动最优控制凸化模型P2：

[0030] 性能指标：

[0031]

[0032] 约束条件：

[0033]

[0034] x(ti)＝xi
[0035]

x(tf)＝xf

[0036] ||u||≤umax
[0037] ||x‑xk||+||u‑uk||≤ρ

[0038] 其中：ρ表示在序列凸优化算法中近似凸优化问题解的置信域，将置信域加入到性

能指标中能够提升凸优化方法的收敛速度并降低凸优化方法发散与迭代中断的风险。

[0039] 采用序列凸优化方法求解最优控制问题P2，对探测器转移轨道进行重规划，获得

新的轨道控制律u(t) ,ti≤t≤tf；

[0040] 步骤四，探测器在步骤二中对应的第i个控制周期内按照步骤三得到的控制指令

执行轨道控制，直至探测器完成第i个控制周期内的飞行控制任务，令ti+1＝ti+ΔT，返回步

骤二。

[0041] 探测器在步骤二中对应的第i个控制周期内按照步骤三得到的控制指令u(t) ,ti
≤t≤ti+ΔT执行轨道控制，直至探测器完成第i个控制周期内的飞行控制任务，令ti+1＝ti+

ΔT，返回步骤二。

[0042] 步骤五，重复迭代步骤二至步骤四，直至轨道自主控制终止。

[0043] 采用序列凸优化方法求解最优控制问题，对探测器转移轨道进行重规划，获得更

新的轨道控制律；探测器在该控制周期内按照更新的控制指令执行轨道控制，直至达到下

一控制时刻。重复迭代上述步骤，当ti+1＝tf时，轨道自主控制终止。

[0044] 有益效果：

[0045] 本发明公开的一种深空探测器轨道自主控制方法，利用模型预测控制方法预测深

空探测器飞行过程的后续状态，通过序列凸优化方法求解轨道最优控制问题，对探测器转

移轨道进行重规划，通过凸优化方法提高收敛性和鲁棒性，获得更新的轨道控制律。此外，

通过凸优化方法求解轨道最优控制问题，能够提高优化问题求解速度，符合自主控制的需

求。

附图说明

[0046] 图1为本发明深空探测器轨道自主控制方法流程图；

[0047] 图2为具体实施方式中地球—火星低推力转移轨道图。

具体实施方式

[0048] 为了更好的说明本发明的目的和优点，下面结合附图和实例对发明内容做进一步
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说明。

[0049] 实施例1：

[0050] 如图2所示，本实施例公开一种深空探测器轨道自主控制方法，具体实现步骤如

下：

[0051] 步骤一，将已知优化设计的标称轨道进行离散，得到标称轨道状态和控制量的离

散化数据。

[0052] 建立深空探测器的轨道动力学模型为：

[0053]

[0054] 其中：r、v、m分别表示探测器的位置、速度与质量；T为探测器的三维推力矢量；μ表

示太阳引力系数、αfuel为探测器质量消耗率。

[0055] 由于探测器推进系统产生的推力大小受限，因此器三维推力矢量的模长应满足如

下约束条件：

[0056] ||T||≤Tmax

[0057] 令x＝[rT  vT  m]T,

[0058] 已知标称轨道状态xref与控制量uref，标称轨道的起始时间t0与终端时刻tf，将标称

轨道进行50等分，得到控制周期ΔT＝(tf‑t0)/50，即实现标称轨道状态和控制量的离散化处

理，得到标称轨道状态和控制量的离散化数据。

[0059] 轨道初始点状态：

[0060] r0＝[‑60544412.47  ‑138973011.01  10293.07]km

[0061] v0＝[29.63140060  ‑14.81280821  ‑1.50550590]km/s

[0062] 轨道末端点状态：

[0063] rf＝[‑73275056.62  229357920.17  6603202.14]km

[0064] vf＝[‑21.70480986  ‑9.31009855  0.98008222]km/s；

[0065] 步骤二，分别在每个轨道控制周期内预测轨道状态。

[0066] 对于第i个(i＝1,2,…,N)控制周期，起始时间为ti，根据导航系统估计值获得ti时

刻探测器的估计状态x(ti)，即实现轨道状态预测。

[0067] 步骤三，定义需要求解如下的滚动最优控制问题P1，基于序列凸优化方法，对滚动

最优控制问题P1进行凸化处理，获得滚动最优控制问题P1的凸化模型P2，采用序列凸优化

方法求解最优控制问题P2，对探测器转移轨道进行重规划，获得新的轨道控制律。

[0068] 为了使探测器实际飞行轨道与标称轨道接近，同时使探测器能够在预定的时间到

达目标位置，在利用模型预测控制方法解决该问题时，对于每一控制节点，需要求解如下的

滚动最优控制问题P1：

[0069] 性能指标：

[0070]

[0071] 约束条件：
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[0072]

[0073] x(ti)＝xi
[0074]

x(tf)＝xf

[0075] ||u||≤umax
[0076] 其中：函数f(x,u ,t)是探测器动力学方程的紧凑形式，最大推进加速度umax值取

5.93×10‑6km/s2。

[0077] 基于序列凸优化方法，采用泰勒级数展开对滚动最优控制问题P1进行凸化处理，

获得滚动最优控制问题P1的滚动最优控制凸化模型P2：

[0078] 性能指标：

[0079]

[0080] 约束条件：

[0081]

[0082] x(ti)＝xi
[0083] x(tf)＝xf
[0084] ||u||≤umax
[0085] ||x‑xk||+||u‑uk||≤ρ

[0086] 其中：ρ表示在序列凸优化算法中近似凸优化问题解的置信域，将置信域加入到性

能指标中能够提升凸优化方法的收敛速度并降低凸优化方法发散与迭代中断的风险。

[0087] 采用序列凸优化方法求解最优控制问题P2，对探测器转移轨道进行重规划，获得

新的轨道控制律u(t) ,ti≤t≤tf；

[0088] 步骤四，探测器在步骤二中对应的第i个控制周期内按照步骤三得到的控制指令

执行轨道控制，直至探测器完成第i个控制周期内的飞行控制任务，令ti+1＝ti+ΔT，返回步

骤二。

[0089] 探测器在步骤二中对应的第i个控制周期内按照步骤三得到的控制指令u(t) ,ti
≤t≤ti+ΔT执行轨道控制，直至探测器完成第i个控制周期内的飞行控制任务，令ti+1＝ti+

ΔT，返回步骤二。

[0090] 步骤五，重复迭代步骤二至步骤四，轨道自主控制终止。

[0091] 采用序列凸优化方法求解最优控制问题，对探测器转移轨道进行重规划，获得更

新的轨道控制律；探测器在该控制周期内按照更新的控制指令执行轨道控制，直至达到下

一控制时刻。不断重复上述步骤，当ti+1＝tf时，轨道自主控制终止。在整个轨道自主控制过

程中，选取最小的控制周期为431136s，单次最大计算时间为5.2s，计算时间与控制周期的

比值不超过0.002％，满足自主控制要求。

[0092] 以上所述的具体描述，对发明的目的、技术方案和有益效果进行了进一步详细说

明，所应理解的是，以上所述仅为本发明的具体实施例而已，并不用于限定本发明的保护范

围，凡在本发明的精神和原则之内，所做的任何修改、等同替换、改进等，均应包含在本发明

的保护范围之内。
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图1

图2
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