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摘 要: 针对固定时间轨道转移的Lambert问题,提出一种航迹角迭代法改进求解策略.通过引入双三次样条插值函

数,构造出关于转移时间、位置矢量以及初始航迹角的二维拟合函数;然后利用此构造函数重新定义初始迭代值,用

于提高迭代效率.通过假设检验和仿真对比实验,改进的航迹角迭代法与经典方法相比较,具有迭代效率高、运算速

度快等优点.
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Abstract: A modified algorithm based upon the Nelson-Zarchan’s method is presented for the Lambert’s problem of the

fixed-time transfer orbital. A nonlinearity approximation function is set up with the bicubic spline interpolation function,

which includes the flight time for transferring, initial and final position vectors and the flight path angle. Then the

approximation function provides a new way to initialize the value of the flight path angle, so as to speed up the calculate

process. With the hypothesis testing and simulation comparison, it is shown that the modified flight path angle algorithm has

competitive and better calculating speed.
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0 引引引 言言言

固定时间空间轨道转移问题可以归结为经典的

天体动力学Lambert问题,根据两个位置矢量和飞行

时间来规划转移轨道.针对此问题,学者们提出过多

种不同的求解方案, 包括经典高斯解法、普适变量

法、Battin-Vaughan(B-V)算法、航迹角迭代法等[1-10].

经典高斯法仅对小于 90∘的转移角有效;普适变量法

对初值的选取较为敏感;而B-V法需要进行超几何算

法等比较复杂的步骤.在空间飞行器轨道规划中, 最

常用到的方法是由Nelson-Zarchan提出的航迹角迭

代法. 它直接使用飞行器的位置向量以及姿态向量进

行算法处理,具有公式参数简洁、直观等优点[11-13].

本文在经典航迹角迭代算法的基础上,进一步研

究了迭代初始值的选取策略,从而使迭代初值与迭代

方程组的精确解之间误差十分小. 所提出的迭代初始

化改进算法使得迭代初值的选取更为科学合理,同时

能够大幅度提高迭代求解的运算效率,节省运算时间.

1 问问问题题题描描描述述述

固定时间空间轨道转移问题可以描述为[1]: 给定

飞行器的初始位置 𝒓1和目标位置 𝒓2, 以及飞行器从

初始位置 𝒓1转移到目标位置 𝒓2所需的飞行时间 𝑡𝐹

(如图 1所示). 寻找一条满足以上条件的转移轨道,使

得该轨道通过𝒓1、𝒓2两个端点𝑃1、𝑃2, 并且飞行器从

𝑃1惯性飞行到𝑃2所用的飞行时间为给定值 𝑡𝐹 .
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图 1 Lambert问题的空间描述
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根据Lambert制导理论[11], 在地心坐标系下, 飞

行器的初始速度大小要满足

𝑣𝑑 = ∥𝒗𝑑∥ =

√√√⎷ 𝜇(1− cos𝜙)

𝑟1 cos 𝛾
(𝑟1 cos 𝛾

𝑟2
− cos(𝜙+ 𝛾)

) . (1)

其中: 𝑟1 = ∥𝒓1∥ =
√

𝑥2
0 + 𝑦20 + 𝑧20为飞行器初始位置

地心距, 𝑟2 = ∥𝒓2∥ =
√

𝑥2 + 𝑦2 + 𝑧2为目标位置地心

距; 𝛾为飞行器的飞行航迹角; 𝜙为飞行器初始位置矢

量与目标位置矢量之间的夹角, 称为转移角; 𝜇为地

球引力常数, 𝜇 = 3.986 005× 1014m3/s2.

飞行时间 𝑡𝐹 满足

𝑡𝐹 =
𝑟1

𝑣𝑑 cos 𝛾

{ tan 𝛾(1− cos𝜙) + (1− Λ) sin𝜙

(2− Λ)
[1− cos𝜙

Λ cos2 𝛾
+

cos(𝛾 + 𝜙)

cos 𝛾

]+

2 cos 𝛾

Λ
( 2

Λ
− 1

)1.5 arctan
[ √

2

Λ
− 1

cos 𝛾 cot
𝜙

2
− sin 𝛾

]}
.

(2)

其中: Λ = 𝑟1𝑣
2
𝑑/𝜇,对于椭圆弹道, 0 < Λ < 2.

由式 (1)和 (2)可以看出, 在初始位置 𝒓1和目标

位置 𝒓2给定的情况下, 到达目标位置所需的速度大

小 ∥𝒗𝑑∥以及飞行时间 𝑡𝐹 只与飞行器的航迹角 𝛾有

关. 因此, 以飞行时间 𝑡𝐹 作为约束条件,通过迭代法

求出转移轨道需要的初始航迹角 𝛾𝑑和初始速度 𝒗𝑑.

在迭代算法中,迭代初值的选取在整个计算过程

中具有十分重要的作用. 初始值的选取直接决定了迭

代次数以及收敛速度.在经典算法中, 迭代变量航迹

角 𝛾的第 1迭代初始值满足

𝛾(0) =
𝛾min + 𝛾max

2
. (3)

其中

𝛾min = tan−1
[ sin𝜙−

√
2𝑟1(1− cos𝜙)

𝑟2
1− cos𝜙

]
,

𝛾max = tan−1
[ sin𝜙+

√
2𝑟1(1− cos𝜙)

𝑟2
1− cos𝜙

]
. (4)

空间飞行器的航迹角 𝛾有两个限制条件 (由逃逸速度

决定), 𝛾 ∈ (𝛾min, 𝛾max) .

第 2迭代初始值满足

𝛾(1) =

⎧⎨⎩
𝛾min + 𝛾(0)

2
, 𝑡

(0)
𝐹 > 𝑡𝐹 ,

𝛾max + 𝛾(0)

2
, 𝑡

(0)
𝐹 ⩽ 𝑡𝐹 .

(5)

根据式 (2)可以得到飞行时间 𝑡𝐹 关于飞行航迹

角 𝛾的函数,即 𝑡𝐹 = 𝑇𝑓(𝛾). 因此,每个迭代变量都有

对应的飞行时间值,即

𝑡
(0)
𝐹 = 𝑇𝑓(𝛾(0)),

𝑡
(1)
𝐹 = 𝑇𝑓(𝛾(1)),

...

𝑡
(𝑛)
𝐹 = 𝑇𝑓(𝛾(𝑛)). (6)

利用割线法,可得第𝑛(𝑛 > 1)步的迭代公式为

𝛾(𝑛+1) = 𝛾(𝑛) +
𝑡𝐹 − 𝑡

(𝑛)
𝐹

𝑡
(𝑛)
𝐹 − 𝑡

(𝑛−1)
𝐹

(𝛾(𝑛) − 𝛾(𝑛−1)). (7)

重复以上迭代过程, 直至满足迭代终止条件 ∣𝑡𝐹 −
𝑡
(𝑛)
𝐹 ∣ < 𝜖𝛾 (𝜖𝛾为给定的小量). 此时获得的转移轨道

数据满足飞行时间 𝑡𝐹 约束条件, 轨道的初始航迹角

为 𝛾𝑑 = 𝛾(𝑛),所需要的初始飞行速度为𝒗𝑑.

2 算算算法法法改改改进进进

航迹角迭代法是通过代数方程组 (1)和 (2),对飞

行航迹角 𝛾进行迭代求解,从而得到转移轨道所需要

的初始航迹角 𝛾𝑑. 因此,给迭代变量 𝛾选取合适的初

始值 𝛾(0)和 𝛾(1)显得十分重要.本文采用拟合函数改

进迭代初始值的赋值公式,使得初始值更加接近于迭

代方程的解.

2.1 改改改进进进算算算法法法基基基本本本思思思想想想

设地心坐标系原点为𝑂 (如图 1所示), 定义初

始点𝑃1与目标点𝑃2之间的弦长为 𝑐 = ∥𝒓1 − 𝒓2∥,

△𝑂𝑃1𝑃2周长的一半 𝑠 = (𝑟1 + 𝑟2 + 𝑐)/2, 夹角

∠𝑃1𝑂𝑃2即是转移轨道的转移角𝜙. 定义无量纲变

量如下:

𝜆 =
1

𝑠

√
𝑟1𝑟2 cos

𝜙

2
, (8)

𝑇 =

√
8𝜇

𝑠3
𝑡𝐹 . (9)

借用Battin-Vaughan提出的算法 (B-V算法)中无

量纲变量𝜆, 𝑇 和其对应的迭代方程组变量𝑥和 𝑦[6],

可以得到如下结论:方程组的精确解𝑥和 𝑦只与无量

纲变量𝜆, 𝑇 的取值有关. 并且,可推导出转移轨道的

半长轴

𝑎 =
𝑚𝑠(1 + 𝜆)2

8𝑥𝑦2
. (10)

定义无量纲变量

𝜂 =
𝑠

𝑎
=

8𝑥𝑦2

𝑚(1 + 𝜆)2
, (11)

其中

𝑚 =
8𝜇𝑡𝐹

𝑠3(1 + 𝜆)6
=

𝑇 2

(1 + 𝜆)6
. (12)

根据式 (11),变量 𝜂只与无量纲变量𝜆, 𝑇 的取值

有关. 对于一组 (𝜆, 𝑇 )数值可以求得唯一对应的精确

解 𝜂. 也就是说,变量 𝜂可以写成关于自变量𝜆和𝑇 的

函数. 因此,利用关于𝜆, 𝑇 的离线采样数据进行插值

计算,便可构造出关于变量 𝜂的拟合函数 𝜂=𝑌 (𝜆, 𝑇 ).

初始位置 𝒓1到目标位置 𝒓2的转移轨道是一条标

准的椭圆轨道,满足椭圆轨道定理
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𝑎 =
𝜇𝑟1

2𝜇− 𝑟1𝑣2𝑑
. (13)

将式 (13)代入 (11), 得出初始速度大小 𝑣𝑑关于变量 𝜂

的表达式为

∣𝑣𝑑∣ =
√

2𝜇

𝑟1
− 𝜇𝜂

𝑠
. (14)

最后, 利用式 (1)和 (4), 可以确定初始航迹角 𝛾的解,

得到如下关系式:⎧⎨⎩

𝛾1 =
1

2
arccos

−𝑑𝑐−√
𝑑2𝑏2 + 𝑏4 − 𝑏2𝑐2

𝑑2 + 𝑏2
,

𝛾2 =
1

2
arccos

−𝑑𝑐+
√
𝑑2𝑏2 + 𝑏4 − 𝑏2𝑐2

𝑑2 + 𝑏2
,

𝑑 =
𝑟21
2𝑟2

− 1

2
𝑟1 cos𝜙,

𝑏 =
1

2
𝑟1 sin𝜙,

𝑐 =
𝑟21
2𝑟2

− 1

2
𝑟1 cos𝜙− 𝜇(1− cos𝜙)

2𝜇

𝑟1
− 𝜇𝜂

𝑠

;

(15)

𝛾 =

⎧⎨⎩ 𝛾1, ∣𝑇𝑓(𝛾1)− 𝑡𝐹 ∣ < ∣𝑇𝑓(𝛾2)− 𝑡𝐹 ∣;
𝛾2, ∣𝑇𝑓(𝛾2)− 𝑡𝐹 ∣ < ∣𝑇𝑓(𝛾1)− 𝑡𝐹 ∣.

(16)

综合以上推论, 当变量𝜆和𝑇 已知确定时, 迭代

初始值 𝛾(0)可表示为

𝛾(0) = 𝑓𝛾(𝜂) = 𝑓𝛾(𝑌 (𝜆, 𝑇 )), (17)

同时,优化迭代值 𝛾(1)的赋值公式

𝛾(1) = 𝛾(0) + 𝛾̇(0)(𝑡𝐹 − 𝑡
(0)
𝐹 ), (18)

其中𝛾̇(0) = (𝑇𝑓(𝛾(0)+ 𝛿)−𝑇𝑓(𝛾(0)))/𝛿, 𝛿为一个小的

数值.

利用以上改进的迭代初值公式,对航迹角进行割

线法迭代运算 (迭代公式如式 (7)所示), 可以大大缩

短运行时间,提高运算效率.

2.2 拟拟拟合合合函函函数数数的的的确确确定定定

理论上, 给定自变量的一系列数据 (𝜆𝑖, 𝑇𝑗) (𝑖 =

0, 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁𝜆, 𝑗 = 0, 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁𝑇 )以及对应的 𝜂𝑖,𝑗 =

𝑌 (𝜆𝑖, 𝑇𝑗)值,可以构造出二元拟合函数 𝜂 = 𝑌 (𝜆, 𝑇 ).

观察拟合函数 𝜂 = 𝑌 (𝜆, 𝑇 )可以发现以下特点:

1)转移轨道类型是椭圆型轨道,且飞行器的转移

角约束条件𝜙 ∈ (0∘, 180∘),因此变量𝜆 ∈ (0, 1).

2)考虑在空间环境下的轨道规划问题,变量𝑇 满

足条件 0.1 ⩽ 𝑇 ⩽ 11[6]. 而且, 当𝑇 在区间 [0.1, 2]上

变化时,对因变量 𝜂的采样值有巨大影响.

3) 相对于自变量𝜆, 𝑇 的取值区间, 因变量 𝜂的

取值区间跨越几个数量级, 且数值在取值区间

(−1 000, 2)中变化剧烈. 这些因素都不利于直接构

造出拟合函数 𝜂 = 𝑌 (𝜆, 𝑇 ).

因此,对函数 𝜂 = 𝑌 (𝜆, 𝑇 )进行线性化处理,作以

下变量代换:

⎧⎨⎩
𝜆∗ = 𝜆,

𝑇 ∗ = lg 𝑇,

𝜂∗ = − lg(𝜂 − 3).

(19)

变换后的函数可表示为

𝜂∗ = 𝑌 ∗(𝜆∗, 𝑇 ∗).

其中自变量: (𝜆∗, 𝑇 ∗)满足 0 < 𝜆∗ < 1, − 1 ⩽ 𝑇 ∗ ⩽
1.1; 因变量 𝜂∗满足 𝜂∗ ∈ (−3, 0). 通过变量代换, 使

得函数的取值范围都在统一的数量级上, 并且减小

了自变量𝑇 对于采样值 𝜂的非线性影响.通过以上变

化,利用采样数据可以确定拟合所需的插值函数 𝜂∗ =

𝑌 ∗(𝜆∗, 𝑇 ∗).

观察函数 𝜂∗ = 𝑌 ∗(𝜆∗, 𝑇 ∗)的采样数据发现, 因

变量 𝜂∗与自变量 (𝜆∗, 𝑇 ∗)之间的关系是非线性的. 常

用的等间距采样方法不能准确地反映出 𝜂∗与 (𝜆∗,

𝑇 ∗)的对应关系, 因此, 在变量 𝜂∗变换剧烈的区域,

对自变量 (𝜆∗, 𝑇 ∗)进行重点采样. 如图 2所示, ‘∗’点

代表采样点 (𝜆∗
𝑖 , 𝑇

∗
𝑗 )的采样结果 𝜂∗𝑖,𝑗值 (𝑖 = 0, 1,

⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁𝜆, 𝑗 = 0, 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁𝑇 ); 实线表示等𝑇 ∗值线, 即

同一条实线上的采样点具有相同的自变量𝑇 ∗值.当

𝜆∗ ∈ [0.6, 1]时,因变量 𝜂∗的对应数据变化剧烈,因此,

自变量𝜆∗在此区间应该加密采样. 同理,如图 3所示,

‘∗’点代表采样结果 𝜂∗𝑖,𝑗值,实线表示等𝜆∗值线.自变

量𝑇 ∗在区间 [0.1, 0.6]应该加密采样.

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
-3

-2

-1

0

λ
*

η
*

图 2 自变量𝜆∗与因变量 𝜂∗的关系

T
*

-0.8 -0.4 0 0.4 0.8 1.2
-3

-2

-1

0

η
*

图 3 自变量𝑇 ∗与因变量 𝜂∗的关系

利用以上采样规则,得到一组非均匀分布的采样

数据: 采样点𝑃𝑖𝑗(𝜆
∗
𝑖 , 𝑇

∗
𝑗 )和对应的采样值 𝜂∗𝑖,𝑗 ,用来构

造插值函数 𝜂∗ = 𝑌 ∗(𝜆∗, 𝑇 ∗). 由于此函数具有高度非

线性,常用的二元插值多项式方法会产生较高的运算
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阶次,使得插值计算不稳定,无法满足实际运算需求,

因此,本文使用双三次样条插值法来解决二元插值函

数的构造问题.

首先,对非均匀分布的采样点𝑃𝑖𝑗(𝜆
∗
𝑖 , 𝑇

∗
𝑗 )进行弦

长累积参数化[14].

𝑢𝑖 = 𝑢𝑖𝑗 =

𝑖−1∑
𝑘=1

∣𝑃𝑘+1,𝑗 − 𝑃𝑘,𝑗 ∣

𝑁𝜆−1∑
𝑘=1

∣𝑃𝑘+1,𝑗 − 𝑃𝑘,𝑗 ∣
, 𝑢1𝑗 = 0,

2 ⩽ 𝑖 ⩽ 𝑁𝜆, 1 ⩽ 𝑗 ⩽ 𝑁𝑇 ; (20)

𝑣𝑗 = 𝑣𝑖𝑗 =

𝑗−1∑
𝑘=1

∣𝑃𝑖,𝑘+1 − 𝑃𝑖,𝑘∣

𝑁𝑇−1∑
𝑘=1

∣𝑃𝑖,𝑘+1 − 𝑃𝑖,𝑘∣
, 𝑣𝑖1 = 0,

1 ⩽ 𝑖 ⩽ 𝑁𝜆, 2 ⩽ 𝑗 ⩽ 𝑁𝑇 . (21)

采样点 (𝜆∗
𝑖 , 𝑇

∗
𝑗 )变换为节点参数值 (𝑢𝑖, 𝑣𝑗), 其中 𝑖 =

0, 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁𝜆, 𝑗 = 0, 1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁𝑇 .

然后, 定义矩形域𝑅 = {(𝑢, 𝑣) : 𝑎 ⩽ 𝑢 ⩽ 𝑏, 𝑐 ⩽
𝑣 ⩽ 𝑑},设

∏
𝑢

: 𝑎 = 𝑢0 < 𝑢1 < ⋅ ⋅ ⋅ < 𝑢𝑁𝜆
= 𝑏和

∏
𝑣

:

𝑐 = 𝑣0 < 𝑣1 < ⋅ ⋅ ⋅ < 𝑣𝑁𝑇
= 𝑑分别为参数平面𝑢轴

和 𝑣轴的分割. 双三次样条插值函数𝑌 ∗(𝑢, 𝑣)可表示

为[15]

𝑌 ∗(𝑢, 𝑣) =
𝑁𝜆+1∑
𝑖=0

𝑁𝑇+1∑
𝑗=0

𝑢𝑖𝑗Φ𝑖(𝑢)Ψ𝑗(𝑣). (22)

对于以𝑢𝑖为节点的三次样条函数空间, 记作𝑆(𝑢 :

𝑢1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑢𝑁𝜆
), 它的基是Φ𝑖(𝑢); 对于以 𝑣𝑗为节点的三

次样条函数空间, 记作𝑆(𝑣 : 𝑣1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑣𝑁𝑇
), 它的基是

Ψ𝑗(𝑣).

通过以上的变量代换以及构造插值函数的步骤,

可以得到关于因变量 𝜂与自变量 (𝜆, 𝑇 )之间的对应关

系

𝜂 = 𝑌 (𝜆, 𝑇 ) = 10−𝜂∗
+ 3 =

10−𝑌 ∗(𝜆∗,𝑇∗) + 3 = 10−𝑌 ∗(𝜆,lg 𝑇 ) + 3. (23)

在空间轨道转移问题中,变量 (𝜆, 𝑇 )是只与飞行

器初始位置 𝒓1、目标位置 𝒓2和飞行时间 𝑡𝐹 相关联的

无量纲变量, 且取值范围为𝜆 ∈ (0, 1), 𝑇 ∈ [0.1, 11].

因此,在离线状态下对飞行数据进行大范围仿真采样,

并且对采样数据进行预先处理,可以解算出取值区间

范围内的拟合函数 𝜂 = 𝑌 (𝜆, 𝑇 ).

在进行Lambert问题迭代求解过程中,只需要利

用已知的拟合函数进行单步仿真值计算,即可得到满

足条件 (𝜆, 𝑇 )的 𝜂, 从而快速求得改进后的迭代初值

𝛾(0).

3 仿仿仿真真真算算算例例例与与与分分分析析析

3.1 仿仿仿真真真算算算例例例

忽略地球空间环境的各种小摄动因素,应用经典

航迹角迭代和改进算法分别对空间飞行器轨道规划

问题进行制导仿真.

设飞行器初始位置 𝑟1 = 8000 km,目标位置 𝑟2 =

6371 km, 转移角𝜙 = 60∘, 飞行时间 𝑡𝐹 = 1500 s. 可

求得从初始位置 𝒓1到目标位置 𝒓2的转移轨道满足条

件𝜆 = 0.57, 𝑇 = 2.371 1.

利用经典算法可以算出 𝛾𝑑 = 0.21 rad,计算时间

为 0.37 ms,迭代 6次. 在相同仿真条件下,利用本文给

出的改进算法, 精确解的计算精度相同,而计算时间

则缩短到 0.16 ms,迭代 3次.

改进算法通过拟合函数计算得出的迭代初始值

𝛾(0) = 0.209 2 rad, 与迭代方程组所要求得的精确解

仅相差 0.000 8 rad. 迭代变量的初值十分接近迭代方

程的解 𝛾𝑑 (如图 4所示). 因此, 改进算法可以减少迭

代次数,节省运算时间.

0 2 4 6

0
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0.3

0.4 !"#$
%&#$

γ
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图 4 两种算法的迭代次数对比

3.2 统统统计计计分分分析析析

假设飞行器初始位置 𝑟1 = 8000 km, 𝜌 = 𝑟2/𝑟1,

在区间 [0, 8, 1.25]内采样𝑁𝜌 = 25个点. 转移角𝜙在

[30∘, 60∘]区间内采样𝑁𝜙=25个点.同时,飞行时间 𝑡𝐹

在区间 [1 000 s, 2 500 s]上采样𝑁𝑡 = 25个点. 由这一

系列采样点组成仿真算例组,其算例总数为𝑁𝜌𝑁𝜙𝑁𝑡.

分别用经典航迹角迭代算法和本文的改进算法

对总数为 15 625的仿真算例进行逐个仿真运算.仔细

记录每个算例的迭代次数和运行时间, 并对仿真结

果进行统计分析 (如表 1和表 2所示). 对比经典算法

和改进算法的仿真数据, 可以得出以下结果:经典算

法的平均迭代次数为 6.107次, 而改进算法的平均迭

代次数仅为 4.347次,仅相当于经典算法的 2/3. 同时,

在相同仿真运算条件下, 经典算法的平均运行时间

为 0.174 ms, 最大运行时间为 3.68 ms. 改进算法的平

均运行时间为 0.079 ms,最大运行时间为 0.396 ms.

上述对比仿真实验表明,本文的改进算法在迭代

次数和仿真运行时间方面都明显优于经典航迹角迭

代算法.
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表 1 算例的迭代次数统计

经典迭代算法 改进算法
迭代次数

算例数 累进比/% 算例数 累进比/%

1 0 0 0 0

2 0 0 106 0.678

3 7 0.04 1 488 10.2

4 291 1.9 6 923 54.51

5 3 587 24.9 7 108 100

6 6 024 63.42

7 5 612 99.33

8 75 99.81

9 23 99.97

10 5 99.99

11 1 100

算例总数 15 625 15 625

平均迭代次数 6.107 4.347

最大迭代次数 11 5

表 2 算例的仿真运行时间统计

经典算法 改进算法
运行时间/ms

算例数 累进比/% 算例数 累进比/%

0.0 ∼ 0.1 6 825 43.68 9 506 60.84

0.1 ∼ 0.2 8 087 95.44 5 769 97.76

0.2 ∼ 0.3 560 99.02 268 99.48

0.3 ∼ 0.4 74 99.49 82 100

0.4 ∼ 0.5 46 99.79

0.5 ∼ 0.6 24 99.94

其他 9 100

算例总数 15 625 15 625

平均运行时间/ms 0.174 0.079

最大运行时间/ms 3.68 0.396

把经典航迹角迭代算法和改进算法两个数据总体

中有关运行时间和迭代次数的问题进行假设检验

(算例数𝑚 = 15 625). 由于经典算法和改进算法的数

据源均来自于相同采样序列, 且迭代公式相同,因此

这两个数据总体可以看成是匹配样本. 对此匹配样本

进行如下假设检验:

𝐻0 : 𝜇𝑡 ⩾ 0, 𝐻1 : 𝜇𝑡 < 0, 𝛼 = 0.05,

𝑡𝑇 =
𝑋𝑡 − 𝜇0

𝑆𝑋𝑡√
𝑚

= 7.206 2. (24)

其中

𝑋𝑡 =

𝑚∑
𝑖=1

𝑋𝑡𝑖

𝑚
= 2.791× 10−5,

𝑆𝑋𝑡 =

√√√√√⎷
𝑚∑
𝑖=1

(𝑋𝑡𝑖 −𝑋𝑡)
2

𝑚− 1
= 1.224 8× 10−4,

𝑋𝑡𝑖 (𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚)为两个样本数据 (经典算法和

改进算法)之间迭代时间之差, 𝜇𝑡为𝑋𝑡𝑖的均值期望,

𝜇0为临界期望值.

由于, 𝑡𝑇 = 7.206 2 > −1.644 9. 检验统计量 𝑡𝑇 落

在了接受域中,接受假设𝐻0,即改进样本在迭代时间

方面优于经典算法样本.

关于迭代次数的假设检验如下:

𝐻0 : 𝜇𝑐 ⩾ 0, 𝐻1 : 𝜇𝑐 < 0, 𝛼 = 0.05,

𝑡𝑐 =
𝑋𝑐 − 𝜇0

𝑆𝑋𝑐√
𝑚

= 76.376 5. (25)

其中

𝑋𝑐 =

𝑚∑
𝑖=1

𝑋𝑐𝑖

𝑚
= 1.767 0,

𝑆𝑋𝑐 =

√√√√√⎷
𝑚∑
𝑖=1

(𝑋𝑐𝑖 −𝑋𝑐)
2

𝑚− 1
= 0.731 6,

𝑋𝑐𝑖 (𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚)为经典算法和改进算法样本的

迭代次数的数据之差, 𝜇𝑐为𝑋𝑐𝑖的均值期望.

由于 𝑡𝑐 = 76.376 5 > −1.644 9. 检验统计量 𝑡𝑐落

在了接受域中,接受假设𝐻0,即改进算法比经典算法

在迭代次数方面优越.

综合以上两个假设检验,在迭代次数和迭代时间

两个方面,改进算法在统计意义上明显优于经典航迹

角迭代算法.

仿真实验表明,改进算法不仅具有与经典算法相

同的计算精度, 而且具有更科学的初始化赋值公式,

迭代效率更高.

4 结结结 论论论

对于固定时间轨道规划问题,由Nelson-Zarchan

提出的航迹角迭代算法具有表述清晰直观、运算简洁

等优点,是目前最常用的关于空间飞行器轨道规划问

题的计算方法.

本文提出了一种针对迭代初值选取策略的改进

算法. 通过对采样数据的离线预处理,得到拟合函数

𝜂 = 𝑌 (𝜆, 𝑇 ), 然后重新定义初始迭代值的赋值公式.

大量仿真计算表明, 本文给出的改进算法简洁明了,

并能提高计算效率,具有重要的工程应用价值.
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