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从空间站出发的奔月轨道设计
X
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摘  要:由于空间站的运行轨道在惯性空间是已经确定的,因此对于基于空间站组装的月球探测器 ,需要

对其奔月轨道做出专门设计。本文结合月球的运动规律, 建立了完整的奔月轨道数学模型,并结合工程的实

际背景,给出了相应的约束条件, 从而将轨道设计问题转化为求解满足一系列约束条件的轨道动力学方程。

然后通过选取合理的优化目标和约束参数,利用遗传算法和SQP算法进行求解,计算得到了满足条件的奔月

轨道参数。最后,将得到的初步设计结果, 与 STK计算结果进行了比较,进一步验证了结论的正确性。
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Trans- lunar Trajectory Design of Lunar Probe Launched

from Space Station
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( College of Aerospace and Material Engineering, National Univ. of Defense Technology, Changsha 410073, China)

Abstract: Because of the fixed orbit of the space station in inertia space, it is important to design the trans- lunar trajectory of the

probe based on the space station assembly. In this paper, considering the kinematic law of the moon, an integrated mathematical model

for trans- lunar trajectory design is established, and the constraint conditions are presented according to practical situations in

engineering. Then the main problem for orbit design is to solve the orbit dynamics equation in some constraint conditions. Appropriate

object function and constraint conditions are chosen, and the equation is solved by using genetic algorithm and SQP method. The

parameters of trans- lunar trajectory are calculated by using numerical method. Finally, by a comparison with the data gained from STK,

the results are validated.
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基于空间站组装的登月方式是指将飞行器分部分发射到近地空间站上, 在空间站上完成组装后执

行登月任务。采用这种方式可以在现有运载能力的条件下,将更大质量的有效载荷发射到月球,从而为

执行更复杂的月球探测或载人登月任务创造条件
[ 1- 2]
。然而若采用这种登月方式, 飞行器从近地出发

的停泊轨道就已经确定, 即为空间站运行轨道,倘若为实现奔月任务而在近地轨道实施变轨策略,特别

是改变轨道面, 则需要消耗更多的能量, 因此为了尽量减少推进剂的消耗, 直接对从已定地球停泊轨道

出发的奔月轨道做出设计有着重要的意义。

将圆锥曲线拼接法与历表相结合, 是一种快速设计月球卫星地月转移轨道的方法。此方法基于双

二体模型假设, 是一种无需轨道积分的纯代数计算方法,具有速度快、精度高的特点,可用于月球卫星转

移轨道的初步设计
[ 3]
。将初步设计获得的参数作为精确设计的初值,能大大缩短精确轨道设计参数的

时间。

在本文中, 奔月轨道采用目前常用的椭圆轨道方案,只在近地和到达月球时施加速度冲量, 而不考

虑中途变轨。即从固定的地球停泊轨道出发,在 A 点施加一个速度冲量, 将飞行器推入奔月轨道; 当到

近月点时,施加一个反向速度冲量, 使其进入环月轨道, 如图 1所示。在轨道设计初期, 不考虑中途修

正,只给出相应的轨道方案参数,并认为初始的地球停泊轨道和到达的环月轨道均为圆轨道。
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在此假设的前提下, 本文将利用双二体模型对从空间站出发的飞行器奔月轨道做出初步设计,并给

出与 STK计算得到结果的比较。需要指出与地面直接发射的登月方式不同的是, 奔月轨道模型的求解

不仅要考虑出发停泊轨道倾角的约束, 同时应满足出发停泊轨道升交点赤经和飞行器出发时刻纬度幅

角的约束要求, 由于约束变量较多,本文将其转化为优化问题,通过引入相关算法进行求解。

1  数学模型

111  设计变量的选取

设计变量的选取可以有多种方式,针对本文所研究的问题,主要选取以下参数作为设计变量,其余

的轨道参数均根据设计变量求得, 设计变量的选取如图 2所示
[ 3]
。

1)飞行器从已定停泊轨道的出发时刻 tA ;

2)入口点 B 的月心经度 KB、月心纬度 UB ;

3)飞行器相对白道面轨道倾角 i
L
;

4)飞行器在 B 点的月心速度矢量 v
L

B 与月心位置矢量 r
L

B 反方向夹角E。

      
图 1 地月转移轨道

Fig. 1 Earth-moon transfer trajectory
      

图 2  月球影响球处探测器轨道示意图
Fig. 2  Orbit parameters at influence zone of the lunar

gravity where the explorer arrives   

112  轨道参数求解

采用双二体模型,相应轨道参数可根据圆锥曲线特性求得, 从而进一步求得:

地心段飞行时间:

$t
E
=

a
E3

LE
E
E
B - E

E
A - e

E
sinE

E
B- sinE

E
A ( 1)

A 点需要施加的速度冲量:

$vA = v
E

A- vE ( 2)

月心段飞行时间:

$t
L
=

( - a
L
)
3

LL
( e

L
sinhH

L
B- H

L
B ) ( 3)

C 点需要施加的速度冲量:

$vC= v
L
C - vC ( 4)

双二体模型的建立以及上式中各参数的求解在文献[ 3]中给出了详细介绍, 这里不再进行说明。

113  约束参数的求解

对于从空间站出发的飞行器, 其约束参数主要包括出发时的地球停泊轨道参数和到达的环月轨道

参数。下面给出根据设计变量来求解这些参数的方法。在地月转移轨道的数学模型中,根据由设计变

量求得的地心段参数,可求出在白道坐标系下探测器在转移点 A 相对于地球的位置矢量 r
E

A 和速度矢量
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v
E

A

[ 4]
。而设在地心惯性坐标系中,探测器在 A 点的位置矢量为RA 和速度矢量为 VA ,则可得

RA= M
T
r
E

A

VA= M
T
v
E

A

( 5)

其中 M = RZ ( uL ) RX ( iL ) RZ ( 8L ) ,为 tA 时刻地心惯性坐标系到月心白道坐标系的转换矩阵。 8L、iL 和

uL 为 t 时刻地心惯性坐标系与月心白道坐标系之间的欧拉角。这些欧拉角和时间相关, 利用行星P月球

历表可查出相应时刻的值,当不需要高精度的月球位置和速度时,这些欧拉角由从月球运动分析理论得

到的一些简化公式来算得
[ 5]
。

因此给定一组设计变量, 就可以求出月球探测器出发时的地球停泊轨道参数在地心惯性坐标系中

的取值
[ 4]
:

cos iE =
hZ

h
( 6)

tan 8E=
hX

- hY
( 7)

tan uAE=
ZA

YA sin 8+ XA cos 8 sini
( 8)

其中 iE 为停泊轨道倾角, 8E 为升交点赤经, uAE为A 点的纬度幅角, h= RA @ VA。

同样, 在地月转移轨道的数学模型中,根据月心段参数, 可求出在白道坐标系下近月点 C 相对地月

球的位置矢量 r
L

C 和速度矢量 v
L

C

[ 4]
。为了计算探测器相对月球赤道的轨道倾角 ic,设在地心惯性坐标系

和在月固坐标系中, 探测器在近月点 C 的位置矢量和速度矢量分别为RC、VC 和 rCc、vCc,则

RC= M
T
r
L

C+ RL ( t C )

VC= M
T
v
L
C+ VL ( tC )

( 9)

其中,M 为 tC 时刻地心惯性坐标系到月心白道坐标系的转换矩阵。

rCc= M
^
( RC- RL ( tC ) )

vCc= M
^
c RC- RL ( tC ) + M

^
VC - VL ( t C )

( 10)

其中 M
^
= RZ ( u

^
L ) RX ( i

^
L ) RZ ( 8

^
L ) ,为 tC 时刻地心惯性坐标系到月固坐标系的转换矩阵。 8

^
L、i

^
L 和u

^
L 为

t时刻地心惯性坐标系与月固坐标系之间的欧拉角,设 N
^
L 为月球赤道相对于地球赤道的升交点, 则 8

^
L

为该升交点赤经、u
^
L 为该升交点至月球起始子午线的夹角、i

^
L 为地球赤道与月球赤道的夹角,可以根据

坐标转换计算得到
[ 6]
。

于是得到最后环月轨道在月固坐标系中的倾角 iL
[ 4]
:

cos iL =
hZ
h

( 11)

其中, h= rCc@ vCc。

114  求解方程的建立

对于从空间站出发的飞行器来说, 其奔月轨道设计不仅要满足环月轨道的约束,同时要满足出发前

停泊轨道的约束。因此主要的约束变量有: 出发时地球停泊轨道的轨道半径 rE0、轨道倾角 iE0、升交点

赤经 8E0和出发点的纬度幅角 uAE0 ;环月轨道的轨道半径 rL0和轨道倾角 iL 0。

这就需要对设计变量进行合理选取,使得通过轨道求解模型计算后得到的 r
E
A、iE、8E、uAE、r

L
C、iL 的

值满足以上的约束条件, 其中出发时地球停泊轨道的轨道半径 r
E
A 在求解过程中可直接作为已知参数输

入。因此,奔月轨道的设计可以转化为主要求解满足方程( 12)的设计变量。

iE ( tA , KB , UB ,�i L , E) = i E0

8E ( tA , KB , UB ,�i L , E) = 8E0

uAE ( tA , KB , UB ,�iL , E) = uAE0

 
r
C
L ( tA , KB , UB ,�i L , E) = rL0

iL ( tA , KB , UB ,�iL , E) = iL0
( 12)
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2  计算方法

211  计算模型

由于设计变量较多, 方程复杂, 故直接对( 12)进行求解难度较大。这里将其转化为优化问题来求

解,通过建立合理的优化模型,得到满足方程的解。

根据方程, 构造优化模型的目标函数为

J=
| i E- iE0 |

K 1
+
| 8E- 8E0 |

K 2
+
| uAE- uAE0 |

K3
+
| iL - iL 0 |

K 4
+
| rL - rL0 |

K 5
ymin ( 13)

其中, K 1~ K 5为相应的比例因子, 为了使各项的值在同一量级,取 K 1 = K 2 = K 3 = K 4 = 1b, K 5 = 10km。

通过优化方法, 计算使得 J 达到最小的设计变量的值,当 J= 0时,所求轨道严格满足约束条件。

另外, 这种登月模式一般作为载人登月飞行计划, 考虑到飞船环控生保系统的能力,因此需要对奔

月过程所需要的时间做出约束;同时根据工程实际能力的要求, 还需要对奔月过程燃料消耗作出约束。

因此可结合工程背景,在利用优化方法求解时,分别对地心段和月心段的飞行时间及转移速度冲量给出

约束

$t
E
< $t

E

0

$t
L
< $t

L
0

 
$vA< $vA0

$vC< $vC0
( 14)

另外,根据 112节模型建立要求,约束地心段转移轨道为椭圆轨道,即
e
E

< 1 ( 15)

212  数值求解算法

图 3  奔月轨道计算流程
Fig . 3 The process of the mathematical solution

目前常使用的搜索算法有最速下降法、爬山法、遗传算

法、序列二次规划方法( SQP)等。其中遗传算法是基于全

局的搜索算法, 虽需要进行大量的遗传过程计算, 但由于模

型并未用到轨道积分运算,故不会因收敛速度太慢而消耗

大量时间。同时由于其应用范围的广泛性和搜索结果的全

局性, 因此有较好的应用前景。而 SQP 算法是目前最为有

效的求解非线性规划的方法之一。所以针对本模型, 在此

使用了 SQP算法与遗传算法结合的混合遗传算法,即先用

遗传算法进行计算, 然后将其结果作为 SQP 算法的初值来

进一步求解,其计算过程如图 3。

3  仿真算例

311  搜索条件

设计变量的搜索范围假设如下:

初始入口点 B 的经度范围: KB = [ - 180b, 180b] ; 初始

入口点 B 的纬度范围: UB= [ - 15b, 15b] ; v
L

B 与 r
L

B 反方向夹

角范围: E= [ - 5b, 5b] ; 月球卫星轨道相对白道倾角范围:�iL

= [ 80b, 100b] ;每天发射的时间范围: t= [ 0h, 24h]。

约束条件假设:

空间站轨道高度: hE0 = 343km; 轨道倾角: iE0 = 42b; 轨

道升交点赤经: 8E0= - 10b; 200814125 零时飞行器的纬度

幅角: uE0= 0b;出发轨道加速点速度倾角: ( A = 0b; 到达的

环月轨道高度: hL= 200km;到达的环月轨道倾角: iL 0= 90b; 出发点 A 速度增量: $vA < 3200mPs;出发点 B
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速度增量: $vC < 950mPs; 地心段飞行时间: $t
E
< 100h; 月心段飞行时间: $t

L
< 20h。

312  仿真结果

针对 200814120- 200816110这一时间段进行搜索,计算满足以上约束条件的结果。这里给出满足
约束的部分结果,如表 1所示。

从表 1中可以看出,所得到的结果可以较好地满足出发空间站轨道和所要达到环月轨道参数的约

束,其误差较小。下面进一步给出与STK软件计算结果的比较。

表 1  满足约束条件的可行轨道

Tab. 1 Orbit parameters that satisfied with restricting conditions

tA
20081 4126

2019490h

200814127

21 9997h

200814127

610896h

20081519

819836h

20081519

1811772h

2008151 10

2111776h

设计变量

KB (b) 651 000 601000 551000 651000 601000 551000
UB (b) 71 468 - 71256 61923 - 714649 711755 - 619291

�iL (b) 931 392 931804 941257 931351 941134 941380

E(b) 41 725 - 41627 41458 - 41 737 41611 - 41481

约束参数

iE (b) 421 000 421000 421000 421000 421000 421002
8 E (b) - 101087 - 101011 - 101760 - 91 947 - 91 458 - 91972

uAE误差(b) 01 003 01006 01004 - 01 005 0 0

iL (b) 901 000 901000 901000 901000 901000 901000
rLC ( km) 1991 980 1991967 2001019 2001025 2001000 2001000

速度冲量
$vA ( mPs) 30971316 30981506 31011420 30971006 30981954 31001815
$ vC ( mPs) - 7801426 - 7871794 - 8011838 - 7791 553 - 7891042 - 7991800

飞行时间
$ tE ( h) 801 918 751856 701175 811384 751355 701684

$ tL ( h) 181 954 181589 171948 181999 181530 181037

313  与 STK计算结果的比较

与前面计算不同的是,利用STK进行轨道设计是正向搜索的思想, 即给定地心段轨道的参数来确

定月心段轨道参数,并通过对地心轨道参数的搜索,以满足月心段轨道的约束。利用 STK 进行轨道参

数求解,对设计变量的选取要求非常高, 倘若初值选取不当, 往往会导致计算不收敛或是收敛时间特别

长。因此,如何选取合理的计算初值是问题求解的重点。本文在前面的轨道设计中,已经初步得到了一

些满足约束条件的奔月轨道参数,其中包括出发时刻 tA 和施加的两次速度冲量 $vA、$vC ,因此将这些

参数作为高精度轨道参数求解的初值进行计算是一种很好的思路。将前面计算得到的结果作为初值代

入STK中进行计算,可以使程序很快收敛,得到满足约束条件的结果。表2给出了两组将前面计算得到

的轨道参数作为初值代入 STK后的计算结果,其中表中无小数点的数据表示计算时直接输入的参数,

即严格满足设计条件,而带小数点的数据则是通过计算得到的结果。

表2  与 STK 计算结果的比较

Tab. 2  Comparing with results calculated by STK

第一组 第二组

初步设计 精确设计 初步设计 精确设计

出发时刻
200814126

2019490h

200814126

2019208h

200814127

219997h

2008141 27

310161h

约束参数

地球停泊轨道的倾角(b) 421000 42 421000 42

地球停泊轨道升交点赤经(b) - 101087 - 10 - 101 011 - 10

出发时刻纬度幅角误差(b) 01003 0 01006 0

环月轨道的轨道倾角(b) 901000 8919994 901000 901000
环月轨道高度( km) 1991980 2001033 1991967 2001021

速度

冲量

A 点速度增量( mPs) 3097132 3092143 3098151 30931 29
C 点速度增量( mPs) - 7801426 - 7801 427 - 7871794 - 7871794
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  从表中可以看出,初步设计和利用 STK进行设计得到的结果相差不大, 同时将初步设计得到的轨

道参数作为初值代入 STK后可以很快收敛, 得到的结果能很好地满足约束条件,符合轨道设计要求,可

以为工程方案进一步提供更加精确的奔月轨道参数。

4  结 论

本文将目前比较成熟的双二体模型应用于从空间站出发的月球探测器轨道设计中去,建立了奔月

轨道求解的数学模型。并利用数值算法,通过选取合理的优化目标和约束参数,计算得到了满足条件的

奔月轨道。然后,进一步给出了利用 STK 进行轨道设计的结果, 与本文提出的轨道初步设计结果进行

了比较,从而验证了文中得到结果的正确性。本文提出的轨道设计思路,可以为采用这种登月模式的轨

道初步设计提供参考。
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