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  摘 要:设计了在近地轨道组装具有分组单元结构的载人深空飞船,包括核热推进单元、燃料储箱与供给单

元、主动防辐射单元、人工重力单元、深空居住舱与多任务乘员舱等,给出了各个单元的尺寸与质量参数,并对主要

单元的具体组成、功能和技术特点进行了分析。在此基础上,本文以编号4660的 Nereus小行星为探测目标,设计

了两脉冲转移初始轨道,并进行了轨道优化,得到了发射窗口和最优转移轨道。仿真结果表明,给出的最优两脉冲

转移轨道单次施加脉冲在5km/s以内,单程转移时间在160d以内,能够满足未来能量较小的载人小行星探测

任务。

关键词:载人深空探测;核热推进;载人深空飞船;近地小行星;轨道设计与优化

中图分类号:V41   文献标识码:A   文章编号:2095-7777(2015)03-0229-07
DOI:10.15982/j.issn.2095-7777.2015.03.007

0 引 言

2010年4月,美国总统奥巴马公布了新的“太
空探索蓝图”,其中指出到2025年期望设计出长期

可靠飞行的新型航天器,能够支持第一次到达月球

以远的深空载人任务,实现人类历史上首次将航天

员送上小行星,到2035年能够将人送入环火星轨道

并安全返回地球,最终实现人类登上火星。早在

2008年11月,美国行星学会就提交了一份题为“月
球以远”的21世纪载人空间探测路线图,其中指出

实现人类第一次星际航行,应该选取一个近地小行

星为目标的探测任务[1]。这些多样性的天体目标不

仅是潜在的可利用空间资源,同时也构成了撞击地

球的显著威胁。对这些目标的载人探测将会引导潜

在资源的商业开发,并能够实现对这些近地天体威

胁的有效应对与全面规划[23]。
从21世纪初以来的10余年间,美国在载人小

行星探测研究上取得了重大的进展,不仅航天部门

与国家实验室从事这方面的研究,而且吸引了波音

(The Boeing Company)、洛 克 希 德 · 马 丁

(LockheedMartin)、洛克达因(Rocketdyne)等公司

在内的众多商业机构和学术团体参与研究。研究的

范围涵盖载人小行星探测规划与路线图设计、载人

小行星探测任务方案、新概念载人航天器设计、先进

空间推进系统、探测器自主导航技术、小行星捕获、
防太空辐射系统、高级航天员太空服、深空居住舱、
原位资源利用系统、先进空间通信及星表移动平台

等众多的领域[410]。
我国对载人深空探测领域的研究也越来越重

视。2012年,叶培建院士承担了中国工程院重大咨

询研究项目“面向未来航天发展的技术体系和战略

研究”,该项目的8个专题中有4个专题与载人航天

领域相关,可视为我国未来载人深空探测的重要纲

领,对我国未来载人小行星探测任务的实施具有重

要指导作用。
考虑载人深空探测任务的可重复性和可扩展

性,本文设计了在近地轨道组装具有分组单元结构

的载人深空飞船,给出了各分组单元的主要参数,并
对载人小行星探测的日心转移轨道进行了设计与

分析。

1 载人深空飞船设计

载人深空飞船采用分组单元结构设计,主要包

括:1)核热推进系统;2)核热推进剂储箱与供给单

元;3)主动防辐射单元;4)人工重力单元;5)深空居

住舱;6)星表升降器;7)多任务乘员舱。图1为载人



深空飞船分组结构示意图。载人深空飞船总体尺寸

与质量参数如表1所示,总长72m,总质量144t,
能够满足4名航天员往返300余d的深空探测任务

需求。对于短期的载人小行星探测任务,可考虑删

减主动防辐射单元、人工重力单元等结构,如果航天

员减少至2人,总质量可小于100t。

图1 载人深空飞船分组结构示意图

Fig.1 Illustrationoftheelementsofthemannedspacecraft
 

表1 载人深空飞船尺寸与质量参数

Table 1  Size and quality parameters ofthe manned
spacecraft 

类别 尺寸/m 质量/t
核热推进系统 长25.0,直径7.6 35

推进剂储箱单元 长18.0,直径7.6 40(可扩展至80)
主动防辐射单元 长5.0,直径6.0 5

人工重力单元
伸展臂距旋转中心最 大 距
离32
重力舱长7.0,直径5.5

20(3个旋转舱)

深空居住舱 长8.0;直径7.5 20(以4名航天员计)
桁架与星表升降器长7.5(含重力舱旋转机构)6

多任务乘员舱 长4.5,直径5.5 16(以4名航天员计)
对接舱 长4.0,直径4.0 2
整体 总长72,最大直径≯8.0 总质量:144

1.1 核热推进系统

采用双模态电源/核热的推进方式,这种方式适

合于要求快速进入轨道的飞行任务。核热推进的工

作原理是利用核反应堆产生的裂变热能对推进剂加

热,使之达到高温高压状态后从喷管高速喷出产生

推力,其最大比冲为1000s左右,推力可达几吨。
从推进系统的功能性出发,双模态核热发动机

主要包括推进模块和能量转换模块。推进模块主要

包括核反应堆及推进喷管、辐射防护系统、工作介质

供给系统、自动控制系统、诊断与核防护系统、舱内

低温剂长期储存系统和支撑结构。能量转换模块通

常采用带有热量回收功能的布雷顿循环涡轮发电机

装置,主要包括若干组单线涡轮压缩机发电机装置、
两台同流热交换器、主辐射器 冷却器、带有断流阀

和断开装置的集流腔,其中涡轮发电机装置的工作

介质在反应堆堆芯壳体间进行加热。
为了更好地对核热推进系统进行散热,在核热

发动机和推进剂储箱四周都设计了大量的散热片。
在喷嘴处设计了防辐射环,推进剂储箱前部增加相

应的防辐射罩。

1.2 深空居住舱

深空居住舱包括核心舱和2~3组人工重力舱。
根据长期空间飞行的经验,每一名航天员所占的增

压舱的体积不得少于60m3,假设乘组有4名航天

员,总居住体积将达到240m3,对直径为7.5m的

核心舱,长度至少是5.42m。为保证出现减压时航

天员的安全,整个核心舱被划分成一个个自动压力

密封舱,包括生活舱、工作舱、运动舱、厕所、过渡舱

以及推进舱。图2给出了深空居住舱各舱室的分

布图。

图2 深空居住舱各舱室分布图

Fig.2 Cabindistributionofthehabitationmodule
 

生活舱内装有生命保障系统仪器、组件和设备,
具有额外辐射防护的乘员房间,每个房间备有一个
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睡眠台、一台计算机工作站、照明系统、通信和通风

设施、个人物品的储物柜。此外,还有一个航天员个

人卫生清理的舱室,能够进行淋浴和排便。
工作舱内装有电源系统仪器和组件、舱内控制

系统、舱内仪器组件、温度控制系统、生命保障系统、
中央控制系统和行星际飞行模拟培训设施。工作舱

外面是舱内控制系统的传感器、舱内信息支持系统

的组合天线以及高增益天线。所有的舱体表面覆盖

着空间碎片保护罩,储箱和保护罩下的表面覆盖着

真空隔热防护罩。
过渡舱是航天员中转室,为气闸舱,内部装有气

密设备、对应乘组数的航天服、储气设备、对接组件

和逃生口。外部有扶手、登机桥、维护和修理用的攀

登模块、接近和对接天线,以及仪表和推进控制设

备。过渡舱1是航天员进入星表升降器和人工重力

舱的中转站,此外,该舱还将作为一个“清洁室”,航
天员从星表探测返回时,作为检疫隔离站。过渡

舱2是航天员从深空居住舱和多任务乘员舱往返的

中转站。

2 探测任务过程分析

载人小行星探测任务可分为以下5个阶段。

1)在低地球轨道(lowEarthorbit,LEO)组装

载人深空飞船。利用重型运载火箭(约70~140t)
多次将核热推进系统、液氢储箱(包括鞍型桁架)、主
动防辐射系统+星表升降器、深空居住舱、星表升降

器和多任务乘员舱发射至400km的LEO轨道,在
轨道完成分组单元对接后,航天员乘多任务乘员舱

从地球发射,在该LEO轨道与飞船对接,系统调试

运行后,飞船进入环绕地球飞行轨道。

2)大推力核热火箭将飞船送入地球—小行星转

移轨道。核热发动机工作,提供强大动力,飞船环绕

地球飞行经过两次近地点点火变轨后,将载人深空

飞船送入地球—小行星转移轨道。入轨完成后液氢

储箱抛离,探测器踏上飞向目标小行星的离航轨道。
期间,航天员进入深空居住舱,人工重力单元工作;
此外,还要进行飞船姿态调整、中程校正以及方位

机动。

3)与小行星交会并进行探测。核热火箭发动机

点火制动,飞船进入近地小行星伴飞轨道,人工重力

单元停止工作,航天员从核心舱进入星表升降器,星
表升降器与飞船分离,附着小行星表面进行采样等

科学探测,完成后返回飞船。

4)核热火箭将飞船送入小行星—地球转移轨

道。核热发动机点火工作,将载人深空飞船送入小

行星—地球转移轨道,飞船踏上返航轨道之旅。期

间,航天员进入深空居住舱,人工重力单元工作。在

进入地球轨道时,人工重力单元停止工作,航天员进

入核心舱,飞船通过点火制动和地球气动捕获,进入

高椭圆地球停泊轨道(约500km×71136km),其
后变轨逐渐进入LEO。

5)航天员进入多任务乘员舱,多任务乘员舱与

飞船分离,进入地球大气层返回地球。
图3给出了往返探测任务的全景描述。整个探

测任务中航天员人数4人,星表探测人数2人,其中

7d用于小行星表面探测任务。如果考虑对近地小

行星 Apophis进 行 探 测,则 探 测 的 窗 口 选 择 在

2028年5月8日,探测时间为344d,其中离航时间

为268d,返航时间为69d。

3 转移轨道设计与优化

3.1 两脉冲转移轨道初始设计

两脉冲轨道的设计问题实质就是对 Gauss问

题的求解[11]。Gauss问题可以描述为:给定飞行器

的始末端的位置矢量(r0,rf)、相应的飞行时间t和

飞行方向,即可确定连接r0、rf 的轨道,进而求得始

末端的速度矢量(v0,vf)。
在二体模型中,飞行器的位置和速度矢量可以

表示为

r2=f·r1+g·v1
v2 =̇f·r1+ġ·v1

(1)

式中:r1 和v1 为飞行器初始位置和速度矢量;r2 和

v2 为末端位置和速度矢量;f、̇f、g、̇g 分别满足下列

方程

f=1-r2
p
(1-cosθ)=1-a

r1
(1-cosΔE)

(2)

g=r1r2sinθ
μp

=t- a3

μ
(ΔE-sinΔE) (3)

ḟ= μ
p
tanθ

2
(1-cosθ

p -1r1 -1r2
)=

- μa
r1r2

sinΔE (4)

ġ=1-r1
p
(1-cosθ)=1-a

r2
(1-cosΔE)

(5)
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图3 载人小行星探测任务阶段示意图

Fig.3 Illustrationofthemissionphasesforthemannedasteroidexploration
 

式中:a为轨道半长轴;ΔE 为近心点角距的变化;θ
为r1 与r2 的夹角;μ 为引力常数;p 为半正焦弦,

p=h2/μ,其中h为角动量的模值,h= r×v ,本文

中p表示为

p= r1r2(1-cosθ)

r1+r2-2 r1r2cosθ
2cos

ΔE
2

(6)

  本文采用直接p 迭代的方法求解上述 Gauss
问题,定义

k=r1r2(1-cosθ)
l=r1+r2

m=r1r2(1+cosθ)
  则轨道半长轴a表示为

a= mkp
(2m-l2)p2+2klp-k2

(7)

  飞行时间表示为

t=g+ a3

μ
(ΔE-sinΔE) (8)

  由式(1)~式(8)可得出

v1=r2-f·r1
g

(9)

v2=ġ·r2-r1
g

(10)

  由式(9)和式(10)可以看出,Gauss问题是用

f、̇f、g、̇g4个标量以及2个已知的位置矢量r1、

r2 来表示两个速度矢量v1、v2,所以Gauss问题的求

解就可以化简为标量f、̇f、g、̇g的计算。

Gauss问题求解过程中,需要对发射机会的搜

索窗口进行条件约束,尤其是在载人探测任务,其约

束条件更为严格。假设从地球发射的时间为T0,到
达目标小行星的时间为T1,离开目标小行星的时间

为T2,返回地球的时间为T3,轨道设计参数可以写

成x=[T0 T1 T2 T3]T,转移轨道的设计需要

满足以下时间条件约束

10d≤T1-T0 ≤160d
7d≤T2-T1 ≤20d
10d≤T3-T2 ≤160d
0d≤T3-T0 ≤

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï 340d

(11)

  针对脉冲转移方式,交会型小天体探测发射机

会的搜索一般以总的速度增量最小为搜索目标,则
搜索和优化的目标函数可以定义为

J(x)=ΔV1+ΔV2+ΔV3+ΔV4 → min(12)
式中:ΔV1 为载人深空飞船从地球停泊轨道出发时

需要的速度脉冲;ΔV2 为与小行星交会时需要的制
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动脉冲;ΔV3 为从小行星出发时需要的速度脉冲;

ΔV4 为返回时到达地球时需要的制动脉冲。转移

阶段所需施加的各脉冲计算如下

ΔV1= vS(T0)-vE(T0)2+2μE/(RE+h)-

μE/(RE+h)

ΔV2= vS(T1)-vA(T1)2

ΔV3= vS(T2)-vA(T2)2

ΔV4= vS(T3)-vE(T3)2+2μE/(RE+h)-

μE/(RE+h) (13)
式中:μE 为地球引力常数;RE 为地球的平均半径;h
为地球停泊轨道高度;vS 为探测器的日心速度矢

量;vE 为地球的日心速度矢量;vA 为小行星的日心

速度矢量。
考虑到航天员所能承受的最大过载能力,速度

脉冲满足的约束条件为

ΔV1 ≤5km/s
ΔV2 ≤5km/s
ΔV3 ≤5km/s
ΔV4 ≤5km/

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï s

(14)

3.2 两脉冲转移轨道优化设计

针对时间固定的最优脉冲问题,考虑有推力的

情况探测器动力学方程可描述为

ṙ=v (15)

v=g(r)+Γu (16)

J̇=Γ (17)
式中:Γ为推力加速度,大小为0≤Γ≤Γmax;u为单

位推力矢量;J 为最小特征速度。对于脉冲转移方

式,可以假设推力Γmax→∞[1213]。在t∈[t0,tf]期
间,求解燃料最省的转移方式,可以叙述为寻找满足

动力学方程和边界条件的[x,Γ],使得目标函数J
最小。

由式(15)~式(17)可以得到哈密顿函数

H=λrv+λv(g+Γu)+λJΓ (18)

  相应协状态方程为

λ̇r=-∂H∂r =-λvG(r) (19)

λ̇v=-∂H∂v =-λr (20)

λ̇J =-∂H∂J =0 (21)

式中:G(r)为引力梯度;λr 边界条件取决于r(tf);λv

边界条件取决于v(tf);特征速度是无约束的,因此

其协状态变量为常值。

λJ =-1 (22)

  定义速度的协状态λv 为主矢量p,则哈密顿函

数表示为

H=pg-ṗv+(p -1)Γ (23)

p̈=G(r)p (24)

  由式(18)可知,推力切换函数由 p -1决定。
在连续推力的情况下,当 p <1时,Γ=0对应哈密

顿函数有最大值;当 p >1时,Γ=Γmax对应哈密顿

函数有最大值。在脉冲转移方式中,当 p <1时,

Γ=0,即 p(t)从下方与 p =1相切时,施加脉冲

机动。
主矢量分析方法的最优脉冲转移轨道的必要条

件是:

1)主矢量满足式(15),并且主矢量及其导数均

连续;

2)转 移 过 程 中,p ≤1,施 加 脉 冲 机 动 时

p =1;

3)施加脉冲机动时,主矢量p 为单位矢量,方
向与最优推力方向一致;

4)在中间施加脉冲处,均有ṗ=̇pp=0。

3.3 仿真算例与分析

根据选星约束条件,考虑到探测小行星的类型、
轨道特性、自旋周期、大小尺寸、表面温度、绝对性及

发 射 窗 口 等 影 响 因 素[1415],本 文 选 取 编 号 为

4660的 Nereus小行星作为载人小行星探测目标

星,该星符合载人小行星目标星的选星约束条件,是
一颗可以进行载人探测的典型小行星。Nereus小

行星的类型为 Apollo小行星,直径约为330m,公
转周期为1.82a,自转周期为15.1h。在日心黄道

坐标系下,历元2457000.5(2014年12月9日0时)

Nereus小行星的基本轨道参数如表2所示。

表2 Nereus小行星基本轨道参数

Table2 OrbitparametersoftheNereusasteroid
参数名称 参数符号 参数值 单位

偏心率 e 0.3600956156600291 —
半长轴 a 1.488644643047171 AU

近日点距离 q 0.9525902338100959 AU
轨道倾角 i 1.431990714893488 (°)

升交点经度 node 314.4583855757202 (°)
近日点幅角 peri 158.0119181229916 (°)
平近点角 M 36.74733047730225 (°)

近日点时间 tp
2456932.781351884510
2014-10-02-2.28135188 JED

  根据发射的时间约束条件,通过绘制能量等高
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图得到转移轨道初始设计参数。图4为地球—小行

星段(Earth-Asteroid,E-A)星际转移轨道发射-到

达总ΔV 与发射-到达日期关系曲线,图中实线等

高线为发射-到达总ΔV,虚线为时间约束标注,x
轴为相对参考出发日期(2021-10-28)天数,y轴为相

对参考到达日期(2022-01-13)天数。根据图4可以

得到E-A转移轨道初始参数,如表3所示。

图4 E-A转移轨道发射—到达总ΔV 与日期曲线

Fig.4 RelationcurvebetweentotalΔVanddateoflaunch-arrival
forE-Atransferorbit

 
表3 E-A转移轨道初始参数

Table3 InitialparametersforE-Atransferorbit
E-A初始参数 参数值

出发时间/格里历 2021-11-27
出发时间/儒略日 2459545.5
到达时间/格里历 2022-01-23
到达时间/儒略日 2459602.5

转移时间/d 57
总ΔV/(km·s-1) 6.7840

到达剩余速度/(km·s-1) 1.6906
发射C3能量/(km2·s-2) 25.9433

根据表3给出的最优两脉冲转移轨道的初始数

据,利用优化算法进行轨道优化,得到图5所示的优

化后的E-A转移轨道,优化参数如表4所示。

表4 E-A转移轨道优化参数

Table4 OptimaltransferorbitparametersforE-Atransfer
orbit 
E-A优化参数 参数值

出发时间/格里历 2021-11-15
出发TDB时间 23∶33∶59

出发时间/儒略日 2459534.4819
到达时间/格里历 2022-01-19
到达TDB时间 13∶54∶00

到达时间/儒略日 2459599.0792
转移时间/d 64.5972

发射ΔV/(km·s-1) 4.0709
发射C3能量/(km2·s-2) 16.5719

到达ΔV/(km·s-1) 2.5000
到达C3能量/(km2·s-2) 6.2500

总ΔV/(km·s-1) 6.5709

图5 E-A转移优化轨道

Fig.5 OptimaltrajectoryforE-Atransferorbit
 

对比表3和表4可以看出,优化得到的发射机

会参数与能量等高图法得到的结果基本相同,但需

要的发射-到达总ΔV 更小。

3 结 论

载人小行星探测是脱离地球影响球的长期行星

际飞行任务,这种任务可作为未来载人火星探测的

先导。本文首先设计了一种具有分组单元结构的载

人深空探测飞船,各个单元在LEO完成对接组合;
其次对载人小行星探测任务进行了阶段划分,给出

了探测 过 程 的 全 景 描 述;最 后,以 编 号4660的

Nereus小行星为探测目标,设计了两脉冲E-A转移

轨道。期望本文给出的总体方案能够为未来我国载

人深空探测任务提供有价值的参考。
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OverallSchemeofMannedAsteroidExplorationMission

ZHANGZexu,ZHENGBo,ZHOUHao,CUIHutao
(DeepSpaceExplorationResearchCenter,HarbinInstituteofTechnology,Harbin150080,China)

Abstract:Themannedspacecraftfordeepspaceexploration,includingnuclearthermalpropulsionmodule,fuel
tankandsupplymodule,activeradiation-resistantmodule,artificialgravitymodule,habitationmoduleandmulti-
taskcrewcabinisdesignedinthispaper.Thesizeandmassoftheseelementsarepresentedandthecomposition,

functionandcharacteristicsofthemainelementsareanalyzed.Thetwo-impulsetransfertrajectoriesaredesigned

preliminarilyonthebasisofpreviousanalysis,takingNo.4660asteroidnamedNereusastheexplorationtarget.
Thelaunchwindowandoptimaltransfertrajectoryareobtained.Thesimulationresultsshowthattheoptimaltwo-
impulsetransfertrajectorymakesthesingleimpulsewithin5km/sandsingletransfertimewithin160days,which
satisfiesthelow-energymannedasteroidexplorationmissionsinthefuture.

Keywords:manneddeepspaceexploration;nuclearthermalpropulsion;mannedspacecraft;nearEarth
asteroids;trajectorydesignandoptimization
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