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摘    要： 近距离飞越小行星可获取小行星的表面图像、测量小行星的光谱、反演小行星物理化学性质。对潜在威胁小

行星实施多目标飞越探测任务进行轨道优化设计，分析了潜在威胁小行星穿越黄道面时刻与位置分布，以小行星穿越黄道

面时刻作为探测器飞越小行星的时刻，通过波束选择树搜索算法优化求解序贯飞越序列，建立了一种快速有效求解小行星

序贯飞越任务轨道的优化方法模型。仿真结果表明，2024—2028年发射的小行星探测器可在黄道面内飞越探测至少18颗潜

在威胁小行星，2027年9月发射窗口在10 a任务周期内可飞越21颗潜在威胁小行星。
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引　言

潜在威胁的小行星与地球轨道在接近或交叉的情

况下，存在着撞击地球的风险。历史上地球曾多次遭

到小行星撞击，部分撞击对地球造成了严重破坏，6 500万
年前的希克苏鲁伯撞击事件曾导致全球60% ～ 80%的

物种灭绝[1]，因此围绕潜在威胁的小行星开展行星防御

对人类长远生存发展具有重要的意义。评估核爆、动

能撞击等防御手段需要精确的小行星星历与小行星质

量、密度、自转等信息[2]。受时空与天体运动的限制，

现有的地基、天基观测手段所获取的小行星信息具有

一定的局限性，对于庞大的小行星群体，通过实施小

行星探测任务，人类仅对少数小行星的物理化学性质

有过详细的探查[3]。

Vetrisano等[4]的研究表明，近距离抵近飞越是获取

小行星特性信息的一种有效手段。飞越任务通常利用

光学、光谱与红外远程成像系统对小行星进行探测，

飞越探访可获取小行星表面的图像，测量小行星光

谱，反演其物质组成、大小、体积、质量、密度和结

构等来了解小行星的物理化学性质。针对有潜在撞地

威胁的小行星，获取其精确的星历与质量、形状数据

可准确计算撞击、偏转效应，对于制定有效的小行星

防御策略具有重要的意义[5]。联合国空间任务规划咨询

组（Space  Miss ion  P lann ing  Adv i so ry  Group，
SMPAG）也在2021年呼吁加强对小行星飞越探测任务

的支持，以获取小行星详细的目标特性信息[6]。

“隼鸟号”（Hayabusa）、“黎明号”（Dawn）[7-8]探

测器对特定小行星进行了探测。小行星飞越探测可在

单次任务中飞越数量可观的小行星，开展多目标特性

普查，通过合理规划访问顺序与优化轨道可显著地降

低其任务成本。小行星探测任务也由单一目标向多目

标发展，美国国家航空航天局（National Aeronautics
Space and Administration，NASA）于2021年10月发射

了“露西号”（Lucy）探测器，计划在12 a的任务周期

内飞越探访木星特洛伊族的8颗小行星，将创下单个航

天器访问小行星数目最多的记录[9]。日本宇宙航空研究

开发机构（Japan Aerospace eXploration Agency，
JAXA）开发的“命运﹢”（DESTINY+）探测器计划飞

越多颗近地小天体并最终于2028年飞越双子座流星雨

母体Phaethon 3200（TB 1983） [ 1 0 ]。欧洲航天局

（European Space Agency，ESA）计划于2029年发射

彗星拦截器（Comet Interceptor），探测器将停泊在日

地L2点周期轨道以期择机飞越新发现的长周期彗星[11]。

既往小行星探测轨道设计多聚焦于交会探访任
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务，飞越探测仅作为整个任务的衍生。Gao等[12]研究了

以地球特洛伊族小行星2010TK7为主要探测目标的交

会轨道设计，在抵达2010TK7前探测器飞越其它2颗小

行星；夏炎等[13]研究了主带小行星的可达性，提出了

探测器最终伴飞小行星2004VZ60并在途中飞越4颗主

带小行星的轨道设计；Qiao等[14]研究了对近地小行星

进行采样返回并在途中对不同光谱类型小行星进行飞

越探测的轨道设计。McNutt等[15]提出利用连续推力探

测器对近地小行星进行近距离飞越探测的侦查兵

（Near Earth Asteroid Scout，NEA Scout）计划。

Greco等[16]提出利用立方星双星系统对选定的近地天体

飞越进行探访的任务，认为在近地天体过黄道面时对

其进行飞越探访可有效节约改变轨道倾角、偏心率所

导致的燃料消耗。Giuseppe等[17]提出了针对Apollo型小

行星的黄道面内多目标飞越序列规划方法，采取迭代

扩大搜索区域的飞越序列拓展策略，一旦搜索区域中

出现可行候选飞越目标就终止搜索，可导致解集的过

度削减并遗漏最优解，需研究全局性更强、范围更广

的多目标小行星飞越探测任务轨道优化设计方法。

多目标探测任务轨道优化的主要难点在于探测序

列搜索。目前常用的路径搜索 [18 -19]有：分支–限界算

法、智能优化算法与混合优化方法。分支–限界算法通

常以树结构表示解序列，通过不同策略或约束条件对

树结构剪枝，可在较低计算成本下得出较好的优化结

果。贪婪算法可视为分支–限界算法的一种特殊情况，

在树结构的每层均选择局部最优值的策略易使其陷入

局部最优。近年来，波束搜索算法作为分支–限界算法

的一种，其易于部署、计算复杂度可由波束宽度控制

的特点，在国际轨道优化竞赛当中展示了良好的性

能[20-21]。以蚁群算法为代表的智能优化算法需要设计者

对信息素矩阵、启发式信息矩阵及算法参数设计有较

深的认识，该方法在多目标交会任务当中应用广泛。

混合优化方法，通常将多种路径搜索算法、人工筛选

方法与结合专家知识的设计方法混合使用，部分还涉

及到求解最优序列后进一步的局部优化[22]，要求具有

较强的专家经验。

C→ A→ B→ D E→ A→ B→ D

A→ B

不同于多目标交会任务，飞越探测任务在飞越时

刻探测器与目标的速度并不相等，这使得两条不同飞越

序列的相同子序列如 与

当中，由 的转移速度增量不一致。因此，在交

会类任务当中被广泛使用的多种轨道转移速度增量近

似计算方法，Edelbaum等[23]估算方法无法在飞越类任

务当中使用。转移速度增量的不恒定也会导致以启发

式信息矩阵、信息素矩阵为群体智能算法进化依据的

蚁群算法在多目标飞越问题上表现不佳。在交会任务

中常用的分割轨迹[24]方法，将完整的飞越任务分为多个

子飞越任务，会遇到无法确定子轨迹速度初始值的

问题。

本文本文的潜在威胁小行星数据来自喷气推进实

验室（Jet Propulsion Laboratory，JPL）小行星数据

库，候选目标为全体2 073个潜在威胁小行星。在

Greco等[16]工作的基础上，将黄道面内飞越基本策略进

一步应用于全体潜在威胁小行星，在分析潜在威胁小

行星的轨道特点的情况下，设计了在黄道面内多目标

飞越潜在威胁小行星的轨道优化模型；针对任务时间

长、候选目标多导致的序贯飞越解空间巨大的问题，

将黄道面内飞越策略与波束选择树搜索算法相结合，

对多目标飞越任务的轨道进行了快速求解。研究了不

同策略的性能表现，分析了该类任务发射时间窗口的

普遍存在性；对比了波束选择树搜索算法与迭代扩大

搜索区域算法[17]在相同任务场景下的性能，并进一步

对比分析了蚁群算法在黄道面内飞越探测模型下的性

能表现及原因；结合运载火箭发射能力、卫星燃料质

量比等工程约束，对2024—2028年不同发射时间进行

优化计算，得到探测器飞越数颗小行星的序列集合，

就有代表性的序列进行结果分析与展示，可为未来飞

越探测任务提供设计参考。 

1    探测器黄道面内飞越小行星模型
 

1.1    潜在威胁小行星特点

近地天体是轨道近日点在1.3 AU以内的太阳系小

行星。包含小行星和彗星两类，近地小行星占绝大多

数。与地球轨道的最近距离在0.05 AU以内且绝对星等

小于22等（等效直径大于140 m）的近地小行星定义为

潜在威胁小行星，其轨道可近距离接近地球，并且大

到足以在发生撞击时造成严重的区域破坏。潜在威胁

小行星倾角主要分布在0° ～ 30°，轨道半长轴决定其

轨道周期分布在0.5～4 a，如图1所示。

由于探测器改变轨道倾角的机动需要消耗的燃料

远高于轨道面内机动，且无论何种轨道构型的潜在威

胁小行星其运动轨迹总会经过黄道面，可得到一种确

定性的多目标小行星飞越基本策略为探测器仅在固定

轨道平面内进行轨道面内机动，调整自身轨道与穿过

该面的小行星进行序贯飞越的基本策略。考虑到探测

器需从地月系逃逸与潜在威胁小行星过黄道面的位置

分布情况，黄道面是该固定轨道平面的理想选择，确

定潜在威胁小行星在特定时间段穿越黄道面时刻与位

置是该算法的基础。
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图 1    潜在威胁小行星轨道半长轴、倾角分布

Fig. 1    Distribution of semi-major axis and inclination angle of potentially
hazardous asteroids' orbit

  

1.2    潜在威胁小行星过黄道面位置、时刻求解

{a,e, i,Ω,ω,ν}

计算潜在威胁小行星飞越黄道面的时刻和位置

时，只考虑太阳中心引力体的引力作用，小行星轨道

状态采用开普勒轨道根数表示 ，分别为

半长轴、偏心率、轨道倾角、升交点赤经、近日点幅

角与真近点角。潜在威胁小行星过黄道面位置、时刻

求解利用Giuseppe等[17]在飞越任务中使用的计算方法，

借助近焦点坐标系向日心–黄道坐标系转换可以快速求取。
x = r (ν) [(cosΩcosω− sinΩsinωcosi)cosν+

(−cosΩsinω− sinΩcosωcosi) sinν]
y = r (ν) [(sinΩcosω+ cosΩsinωcosi)cosν+

(−sinΩsinω+ cosΩcosωcosi) sinν]
z = r (ν) [sinωsinicosν+ cosωsinisinν]

(1)

r (ν) = a(1− e2)/(1+ ecosν) z = 0 tanνtr = −tanω

ν1
tr ν2

tr

ν1
tr < ν

2
tr

潜在威胁小行星过黄道面位置计算见式（1），其

中 ，令 ，有 ，

用 ， 代表小行星两次穿过黄道面对应真近点角

（ ）。

ν1
tr ν2

tr

r1
tr r2

tr ν1
tr ν

2
tr

将求得的 ， 带回式（1）可得到小行星从2个

方向穿越黄道面位置 ， 、速度 ， ，由真近点角

tI
tr tII

tr可求取潜在威胁小行星飞越黄道面的时刻 ， 。全体

潜在威胁小行星穿越黄道面位置如图2所示，其主要分

布在距日心3 AU的距离内。
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图 2    潜在威胁小行星穿越黄道面位置分布

Fig. 2    Location distribution of potentially hazardous asteroids
crossing the ecliptic plane

S at⟨t,r,v⟩ Astnext⟨t,r,v⟩
∆v

为简化卫星转移弧段的计算，本文设定卫星在飞

越上一颗小行星后立即变轨，至此在潜在威胁小速度

增量可以利用兰伯特定理 [25]解出探测器在出发时刻、

位置 到目标小行星过面时刻，位置

的转移速度增量 来表示。但需要注意的是，由于重

复计算兰伯算法消耗大量程序时间，在计算时进行合

理的矩阵化与并行化可以显著提高程序运算效率。飞

越黄道面位置时刻算法最终输出满足探测器最大机动

速度增量约束的候选小行星即

∆v = |vin− vaf| < ∆vmax (2)

vin vaf其中： 为机动前速度； 为机动后速度。

探测器在单次飞越完成后即开始对全体潜在威胁

小行星进行单圈兰伯特转移计算，搜索下一次黄道面

内飞越的候选小行星，除此之外不再对单次转移时间

做其他约束。因为小行星过黄道面位置、时刻存在周

期关系避免了重复计算，所以确定的黄道面内多目标

小行星飞越的基本策略比传统依靠时间窗口确定兰伯

特转移始末时刻的大规模计算大幅降低了复杂度。 

2    波束选择树搜索

确定黄道面内飞越小行星的基本原则与兰伯特转

移弧段表示的单次飞越轨迹后，转化为如何在给定任

务的约束条件下，飞越尽可能多的潜在威胁小行星。

小行星飞越问题的可行解是一个典型的序贯结构，可

利用决策树生成。树节点表示探测器从出发小行星经
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ANs ANt

tNs tNf vNarc
tRe vRe

过兰伯特转移到飞越目标小行星，每个节点包括的信

息：出发小行星编号 、目标小行星编号 ，出发

时刻 、飞越时刻 ，本弧段速度增量 ，剩余任

务时间 ，剩余机动速度增量 。

对于树结构的解探索，有基于宽度或深度优先搜

索的全局遍历方法与基于波束生成的选择性方法。全

局遍历方法在构造序列解受到多重约束的特定条件

下，存在着在可接受的时间、空间复杂度下完成遍历

的情况。本文将转移搜索区域调整为整个黄道面，搜

索区域内的候选目标较多，且候选解随着序列长度的

增加呈指数增长，难以在可接受的时间内完成对可行

解的完全遍历，因此采用基于宽度优先的波束树搜索

算法[21]作为解优化的方法。

r

vNarc tNf
vNarc tNf

rv = vRe/vall

rt = tRe/tall vRe vall

tRe tall

波束选择树搜索算法的子树拓展策略对于算法整

体表现有着决定性的作用。树节点值函数 作为子树拓

展策略的直接参考，一般可由探测器飞越下一个子节

点所需的速度增量 或子节点飞越时刻 定义。考

虑到直接定义下的 与 在各弧段互相独立缺乏全

局性，对以上两种树节点值函数做无量纲化 [ 2 6 ]的定

义：剩余速度增量比 与剩余任务时间比

，其中 为剩余速度增量， 为总速度增

量， 为任务剩余时间， 为任务总时间。

r1 r2

r3 r4 r5

在只考虑速度增量或任务时间的拓展策略基础

上，融合两种评价指标的拓展策略及其变体在波束树

搜索处理空间序贯决策任务当中也有出色的效果 [21]。

波束选择树搜索算法的子树拓展策略值函数可有表1
的不同定义方式，其中 、 分别为仅考虑燃料的燃料

最省策略与仅考虑剩余任务时间的时间最省策略，

、 、 为将剩余速度增量与剩余任务时间综合考

虑，分别求取平均值、加权值与最小值的拓展策略。
 
 

表 1    节点拓展策略

Table 1    Node expansion strategy

策略名 策略定义

燃料最省策略 r1 =max（rv1,rv2， · · · · · ·，rvN）

时间最省策略 r2 =max（rt1,rt2， · · · · · ·，rtN）

燃料、时间平均策略 r3 =max（rave1,rave2， · · · · · ·，raveN）,rave =
1
2

(rv + rt)

燃料、时间加权策略 r4 =max（rw1,rw2， · · · · · ·，rwN）,rw =
rvrt

rv + rt

燃料、时间最大最小

策略
r5 =max{rm1,rm2， . . . . . .，rmN },rm =min(rv,rt)

 
 

不同的子树拓展规则本质是对剩余资源的选择分

配，策略的优劣需要结合任务场景分析，优先选择在

当前任务节点中更为稀缺的资源，避免出现一种资源

耗尽而另一种资源剩余较多，从而影响最终的结果。

bw

r

bw

波束选择树搜索通过限制生成树拓展子树时的宽

度来达到剪枝的效果，本文采用的波束宽度 为

10～10 000，在构造每一层的解序列后，根据节点的

值排列所有可行解，若满足约束的单次转移兰伯特弧

段数量小于波束宽度上限则拓展全部子弧段，若单次

转移兰伯特弧段数量大于 则依据子树拓展规则对特

定的子弧段进行宽度优先拓展，其余节点被剪枝删

去。波束选择树搜索算法如表2所示。
  

表 2    黄道面内多目标小行星飞越算法

Table 2    Multi-target asteroid flyby algorithm in ecliptic plane

黄道面内多目标小行星飞越算法

r1
tr r2

tr tI
tr

tII
tr

1. 计算潜在威胁小行星星历时刻对应过面位置 、 与过面时刻 ，

；

2. 根据探测器状态Sat<t, r, v>，利用兰伯特算法计算探测器飞越各 小
行星的速度增量Δν；

3. 筛选满足Δν<Δνmax 的目标集合N<Astnext1，……，AstnextN>；

4. 利用波束选择树搜索决策下一层子树的飞越小行星；

5. 更新探测器状态Sat<t, r, v>；更新飞越序列Sol；

6. 重复计算1～5直到N<Astnext1，……，AstnextN> = φ或违反任务约束。

 
 

1）生成根节点，根节点为地球E，设定发射时间

与任务约束等任务指标；

2）拓展生成子节点，从根节点出发计算向目标小

行星飞越弧段，如果飞越目标小行星满足速度增量约

束则生成子节点，所有可行的子节点构成了搜索树的

新一层解集；

r
bw

3）排列与剪枝，对新一层子节点解集按照 值进

行排列，保留 个子节点，对该层其余子节点进行剪

枝删除；

4）重复步骤2与3，直到违反剩余机动速度增量约

束、任务总时间约束或无可行目标小行星。

波束选择树搜索算法流程如图3所示，最终根据总

速度增量约束与总任务时间约束来终止子树的生成，

待完整搜索树生成后，根据目标函数筛选出最优子树

分支，本例目标函数设定为

q =max (3)

q =max
(
N +

Vsum

Vall

)
或q =max

(
N +

Tlast_flyby

Ttask_all

)
(4)

N即选择最长的子树分支作为最优解， 为探测器

飞行单条轨迹飞越的小行星总数，但在单次空间任务

生成的决策树中可能得到数条飞越小行星数目相同的

轨迹，因此可用总速度增量或任务总时长占比作为除

飞越目标个数外的评价指标供多个解飞越数量一致时

筛选使用。

376 深空探测学报（中英文） 2022年



1）设定根节点

2）生成子节点
根节点 根节点

子节点

筛选满足条件的目标小行星

排列、剪枝

子树拓展顺序：1

被筛除剪枝转移弧段

选择生成转移弧段

剪枝筛除目标

约束筛除目标

目标小行星

地球

0.97 r值：0.970.82 0.82

2
0.88 0.880.91 0.91

根节点，发射时间，任务指标

3）排列与剪枝

4）重复2和3直至违反约束

宽度优先生成子树

计算r值，以r1 = rv为例

黄道面内飞越
转移弧段近似模型

1, 1

1, 1 1, 2 1,N−1

N−2

N−2 N−1 N N−2 N−1 N

1

1 132 32

N−2 N−1 N N−2 N−1 N1 132 32

N−1 N

1,N−1

E

E

E E

EE

E

1

 
图 3    波束选择树搜索算法流程图

Fig. 3    Flowchart of beam selection tree search algorithm
 
 

3    结果分析与对比

假设卫星总速度增量3.5 km/s，单次机动最大脉冲

速度增量不大于1 km/s，任务周期10 a，两次飞越间隔

时间不做约束。任务目标为在一次任务中飞越探测小

行星数目最多，多个解同数目情况下按照式（4）选择

剩余燃料多者，飞越最后一颗小行星时间作为任务终

止时间。 

3.1    仿真结果分析

假定发射时间选择在2025年1月1日，波束宽度设

置为1 000。采用5种不同策略最终形成的解飞越个

数、目标函数值、任务终止时间与剩余燃料的对比结

果如表3所示。
 
 

表 3    不同树节点拓展规则结果

Table 3    Results of different tree node expansion rules
策略

名称

飞越

个数

目标函数

平均值

最优序列任务

终止时间

最优序列剩余速度

增量/（km∙s−1）

r1 19 19.017 7 28th Dec 2034 0.178 2

r2 15 15.018 7 22nd Aug 2031 0.182 5

r3 19 19.010 5 14th Apr 2034 0.086 4

r4 19 19.013 5 14th Apr 2034 0.086 4

r5 19 19.012 2 28th Dec 2034 0.178 2
 
 

结果显示，在该问题场景下以飞越目标个数为评

价指标，相比任务时间，燃料无疑是更加“稀缺”的资

源，策略2时间优先原则下的结果明显差于考虑燃料的

其他原则，策略1、5的最优飞越结果一致也证明了这

bw

种观点；同时在波束宽度取值较大时，出现了不同策

略最优序列相同的情况，说明该波束宽度对整个决策

树的探索较为完全，决策树波束宽度 取值合理。

同时以波束宽度为10、50、200、500、5 000、10 000
等为例在策略3下对比说明波束宽度的选择对结果的影

响，发射时间设置为2025年1月1日，结果见表4。当波

束宽度选择较小时，对于决策树的解探索不完全，得

到的最优飞越个数相较于大波束宽度有一定差距；波

束宽度增大，在飞越数量一致情况下最优解序列剩余

速度增量变大，最终解序列则有一定的收敛趋势。
  

表 4    不同波束宽度结果

Table 4    Results of different beam widths

bw
飞越

个数

目标函数

平均值

最优序列任务

终止时间

最优序列剩余速度

增量/（km∙s−1）

10 17 17.038 6 23rd Feb 2034 0.286 3

50 18 18.027 5 06th Nov 2034 0.323 3

200 19 19.006 5 25th Aug 2034 0.040 7

500 19 19.010 8 14th Apr 2034 0.086 4

1 000 19 19.010 8 14th Apr 2034 0.086 4

2 000 19 19.013 5 28th Dec 2034 0.178 2

5 000 19 19.012 5 28th Dec 2034 0.178 2

10 000 19 19.012 5 28th Dec 2034 0.178 2

r4

由于不同时刻潜在威胁小行星位置分布的差异，

发射时间对于黄道面内多目标飞越小行星任务决策树

的解生成与优化也有着重要影响，本文自2024年1月
1日—2029年1月1日，以每6个月为一个发射窗口，选

择策略 ，波束宽度设置为1 000，对比验证发射时间
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对于解影响，结果如表5所示。在不同发射窗口下的最

优序列飞越小行星个数在18 ～ 21颗，该任务对发射窗

口要求不敏感，不同发射时间的该类任务均可以飞越

数量可观的小行星。
 
 

表 5    不同发射时间结果

Table 5    Results of different launch times

发射时间
飞越
个数

目标
函数q
平均值

最优序列任务
终止时间

最优序列剩余
速度增量/
（km∙s−1）

01stJan2024 19 19.023 3 25th Nov 2033 0.101 5

30thJun 2024 19 19.040 0 02nd May 2034 0.316 4

01stJan 2025 19 19.012 2 28th Dec 2034 0.178 2

30thJun 2025 18 18.025 6 24th May 2035 0.246 1

01stJan 2026 19 19.009 1 11th Aug 2035 0.031 9

30thJun 2026 18 18.013 7 15th May 2036 0.105 3

01stJan 2027 21 21.006 1 11th Dec 2036 0.021 3

30thJun 2027 20 20.016 1 25th Jun 2037 0.197 7

01stJan 2028 20 20.015 2 19th Dec 2037 0.053 3

30thJun 2028 20 20.024 2 14th May 2038 0.084 7
 
 

L

在表5的基础上，对发射窗口按月份进一步密集化

搜索，发现于2027年9月1日发射的任务序列 最终也可

飞越21颗小行星，但剩余燃料多，为0.194 5 km/s。该

条轨道飞越各个小行星时刻与各次机动速度增量见表6，
其中小行星直径、小行星轨道距地球轨道最近距离由

ESA小行星数据库获得[27]，探测器轨迹与飞越小行星

位置如图4所示。

 
 

表 6    多小行星飞越序列表

Table 6    Multiple asteroids’ flyby sequence

小行星编号 飞越时刻
速度增量/
（km∙s−1）

小行星

直径/m

轨道最小

交会距离

MOID/AU
2001 SG286
2006 SU49
2015 UR51

2019 TN
2015 TV144
2017 HT2
2003 RB5

2012 UU136
2004 RQ10

Zephyr
2014 VL6
2006 HV5
2020 FR3
2011 LT17
2001 TC45
2017 NM6
2017 SL17
2004 AS1

2006 CY10
2012 KU12
2010 DA

18th May 2028
24th Jan 2029
08th Nov 2029
09th Apr 2030
08th Jan 2031
01st Aug 2031
19th Sept 2031
05th May 2032
05th Sept 2032
20th Sept 2032
15th Nov 2032
14th May 2033
08th Oct 2033
08th Jul 2034

29th Nov 2034
12th Aug 2035
28th Nov 2035
31st Mar 2036
09th Jun 2036
28th Jan 2037
27th May 2037

0.136 5
0.224 4
0.075 8
0.194 6
0.102 4
0.056 6
0.188 5
0.207 6
0.302 3
0.380 5
0.096 5
0.121 0
0.146 2
0.052 6
0.020 3
0.081 0
0.173 5
0.138 2
0.340 4
0.143 2
0.123 6

230
400
300
140
400
800
220
200
240

2 060
210
300
260
170
500
600
150
290
300
170
300

0.004 68
0.000 02
0.026 64
0.009 37
0.017 68
0.009 95
0.024 16
0.034 70
0.034 01
0.021 70
0.018 18
0.015 00
0.011 57
0.002 03
0.025 21
0.007 92
0.049 27
0.022 72
0.009 78
0.040 64
0.005 54

1.0

0.5

0.5

0

−0.5

−1.0

−1.5 −1.0 −0.5 0 1.0 1.5

X/AU

Y
/A

U 地球轨道
飞行器轨道
2001 SG286
2006 SU49
2015 UR51
2019 TN
2015 TV144
2017 HT2
2012 UU136
2004 RQ10
Zephyr
2014 VL6
2006 HV5
2020 FR3
2011 LT17
2001 TC45
2017 NM6
2017 SL17
2004 AS1
2006 CY10
2012 KU12
2010 DA

 
图 4    探测器轨迹与飞越探访小行星

Fig. 4    Trajectories of spacecraft and visited asteroids
 

L本文以序列 为例考虑“长征三号乙”（CZ-3B）运

载火箭发射探测器，探究单次任务中飞越小行星总数

与剩余质量的关系，结果如图5所示。发射能量为零时

“长征三号乙”运载火箭可提供约3 284 kg发射质量[28]，

结合工程需要，本方法可快速估计干重与飞越总数的

关系，若在此发射条件下，干重为1 000 kg的探测器可

飞越21颗小行星，干重为1 500 kg则可飞越16颗小

行星。
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图 5    探测器剩余质量与飞越总数关系图

Fig. 5    Relationship between spacecraft residual mass
and total number of flybys 

3.2    本文方法与其他方法对比

为比较本文方法与Giuseppe等[17]迭代扩大搜索区域

算法性能，在原方法搜索得到最优序列的同等任务条

件下利用本文方法仿真，结果对比如表7所示。
 
 

表 7    本文方法与迭代扩大搜索区域算法对比

Table 7    Comparison between beam tree search and iterative
extended region search algorithm

方法名称
飞越

个数

最优序列总速度

增量/（km∙s−1）

最优序列任务

终止时间

本文方法 25 5.12 12th Dec 2028

迭代扩大搜索区域

算法
21 5.30 14th May 2029[2]
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——任务时间：2024年1月1日—2029年1月1日；

∆vmax = 0.5 km/s——单次机动最大脉冲速度增量： ；

vtot = 5.5 km/s——单次任务总速度增量： ；

bw

r4

利用本文方法搜索，设置波束宽度 为1 000，选

择策略 得到的针对Apollo型小行星的最优多目标飞越

轨道共可飞越25颗小行星，多于其方法的21颗小行

星，所需总速度增量为5.12 km/s也少于其所需的5.30 km/s，
本文方法在个人电脑单次仿真用时为1 277.81 s[3]。仿

真结果表明本文方法在保证快速性的同时，相比原方

法搜索性能更强，更具全局性。

其次本文参考西安飞行控制中心在GTOC9（Global
Trajectory optimization Competition 9th）中的方法[29]，

针对飞越场景改造的蚁群算法对黄道面内多目标小行

星飞越模型进行优化。本文所用方法与燃料最优的贪

婪算法、蚁群算法优化结果的对比如表8所示。
 
 

表 8    本文方法与贪婪算法、蚁群算法对比

Table 8    Comparison table of beam tree search with greedy
algorithm and ant colony algorithm

方法名称
最优飞越

个数

最优序列总速度

增量/（km∙s−1）

最优序列任务

终止时间

贪婪–燃料

最优
14 3.418 7 06th Jun 2035

蚁群算法 21 3.511 2 27th May 2037

本文方法 21 3.305 5 27th May 2037
 
 

L以2027年9月1日发射的序列 为对照，多数情况下

蚁群算法生成的序列飞越总数在17颗左右，需要重复

调参并多次运行才得到飞越21颗小行星的解序列。而

波束树搜索作为一种确定性算法，在确定节点拓展策

略与波束宽度后结果稳定收敛。因此，对于多目标小

行星飞越问题，本算法收敛稳定性优于蚁群算法。此

外，蚁群算法收敛至飞越21颗小行星的序列所需总速

度增量也在3.5～3.9 km/s，远大于本文方法。

蚁群算法在多目标小行星飞越问题上表现不佳，

原因可能为飞越探访转移速度增量不恒定导致启发式

信息矩阵不断变化、目标群体数量较大导致信息素矩

阵过于稀疏更新迭代慢及其swap、2-opt等局部搜索算

子作用有限。 

4    结　论

本文研究了在单次任务中对多颗潜在威胁小行星

进行多目标飞越探测的轨道优化设计。针对该任务背

景解空间大、任务轨迹计算耗时长的问题，利用黄道

面内飞越潜在威胁小行星的基本策略简化模型，通过

波束选择树搜索算法建立了一种快速有效求解多目标

小行星飞越任务轨道的优化方法。仿真结果显示，波

束宽度与树节点选择策略共同影响算法优化结果，在

时间、空间复杂度允许的前提下，加大波束宽度减少

剪枝范围有助于算法寻优；在本文任务场景下，燃料

相比任务时间为更稀缺资源，仅考虑任务时间的树节

点选择策略结果差于综合考虑燃料、飞越时间的树节

点选择策略。不同发射窗口最优序列飞越潜在威胁小

行星的个数有差异，仿真结果显示2024—2028年发射

的任务至少可飞越探测18颗潜在威胁小行星，进一步

细分时间窗口优化可得到数条最优飞越21颗小行星的

序列。与迭代扩大区域搜索算法、蚁群算法的对比证

明了本方法对多目标小行星飞越问题良好的求解性

能。黄道面内多目标小行星飞越轨道设计方法，可为

未来实施对潜在威胁小行星物理化学性质飞越普查任

务设计提供参考。

未来将从黄道面内飞越小行星模型入手，将探测

器飞越小行星后即刻变轨改为其可在原轨道运行一段

时间后变轨；不再限定探测器仅在黄道面内进行飞

越，允许探测器变倾角机动对在单次任务当中飞越探

测更多潜在威胁小行星进行下一步的研究。
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Trajectory Optimization Design for Multiple-Target Asteroid Flyby
Mission in Ecliptic Plane

HAO Zhixin1,2
，ZHENG Jianhua1,2

，LI Mingtao1,2

（1. National Center for Space Science, Chinese Academy of Sciences， Beijing 101499，China；

2. University of Chinese Academy of Sciences，Beijing 100049， China）

Abstract：Closely flying by asteroids can help to capture asteroid surface images，measure asteroid spectra，and obtain

physical and chemical properties of asteroids. In particular，flying by multiple asteroids with potential hazards to the earth in one

mission will significantly improve the understanding of the characteristics of potentially hazardous asteroids，and it is also of great

significance to asteroid defense missions.  In this  paper，the trajectory of  the multiple  asteroid flyby mission of  potentially

hazardous asteroids was optimized. Firstly，the time and position distribution of asteroids passing through the ecliptic plane were

analyzed，and the basic strategy of asteroids flyby in the ecliptic was determined. The time of asteroids crossing the ecliptic was

taken as the time of asteroids’ flyby. Secondly，the sequential flyby sequence was optimized via beam selection tree search

algorithm，and an optimization model for fast and effective solution of asteroid sequential flyby mission trajectory was established.

Simulation results show that missions launched from 2024 to 2028 can fly by at least 18 potentially hazardous asteroids，especially

the launch window in September 2027，which can fly by 21 potentially hazardous asteroids within a ten-year mission duration.

Keywords：potentially hazardous asteroids；multiple-target asteroid flyby；trajectory optimization；beam search

Highlights：
●　The trajectory of multi-target asteroid flyby mission was solved fast and effectively by using the basic strategy of ecliptic in-plane
flyover and beam search algorithm.
●　Simulation results show that the mission is not sensitive to the launch window and the mission launch window from 2024 to 2028
can fly by at least 18 potentially hazardous asteroids.
●　Combined with the constraints of launch vehicle and fuel to mass ratio of satellite，this method can quickly determine the number
of sequential flyby asteroids in a single mission.
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