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载人登月自由返回轨道与 Hybrid轨道设计方法
X

白玉铸,陈小前,李京浩
(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙  410073)

摘  要:对自由返回轨道与 Hybrid 轨道的设计方法进行了研究。应用分段受摄的高精度动力学模型, 设

计了搜索变量、约束条件与微分修正搜索算法,搜索得到了自由返回轨道标称轨道, 并使用 STK 软件对其进

行了验证与三维仿真,最后对误差传递情况进行了分析。Hybrid 轨道由自由返回与非自由返回轨道组合而

成,文中给出了一条典型的 Hybrid 轨道设计过程, 并对其优缺点进行了简要分析。文章所述方法与结论可应

用于载人登月任务轨道设计,也可应用于嫦娥后期工程和搭载发射的微型月球探测器的轨道设计。
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Abstract: The method to design lunar free- return trajectory and hybrid trajectory was studied. The sectional perturbational high

precision dynamical model was established, then the search variables, target parameters and differential correction algorithm were

designed, and a nominal free-return trajectory was searched out, which was validated and three-dimensionally simulated by STK. In

addition, the error transfer was analyzed. The paper described a typical design procedure of hybrid trajectory which combines free- return

trajectory and non-free- return trajectory, and simply analyzed the advantages and disadvantages of it. The method and conclusions in the

paper can be applied to conceptual design of manned lunar landing mission and trajectory design of the later stage of China Lunar

Exploration Program, as well as trajectory design of micro lunar probe launched together with other spacecrafts.
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月球探测器或登月飞船只在地月转移轨道入轨点(TLI)进行一次变轨,其后不加机动或略加修正,

飞抵近月点后在引力作用下绕过月球并自动返回地球附近,这种轨道称为自由返回轨道,如图 1所示。

自由返回轨道的主要意义在于,载人登月任务地月转移飞行(图 1中 AB 段)中, 倘若航天员或飞船

出现意外以至于无法完成登月,那么这种轨道可以在不实施近月点制动情况下使飞船自动沿预先设计

的轨道( CD 段)返回地球,从而挽救航天员的生命与部分飞船载荷。嫦娥后期工程也可以采用这种轨

道,若任务出现意外需中止,则探测器可沿此轨道返回地球附近并将返回舱回收,如此既可减小损失,也

可在任务中为载人登月验证技术方案并积累经验。

自由返回轨道的另一应用领域是微型月球探测器。这种探测器可在其他任务中搭载发射, 探测器

本身不携带燃料,利用火箭剩余推力将其送入自由返回轨道,对月球,尤其是月球背面进行探测后自动

返回地球附近, 将数据传回地面。这种设计最大的优势是可以将探测器设计得非常小,从而大大降低发

射费用。在斯坦佛大学空间系统研发实验室的 CubeSat 计划中, 采用这一方案的月球探测器大小仅

10cm,重量仅 1kg
[ 1]
。
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    图 1 自由返回轨道示意图
Fig. 1 Free- return lunar trajectory

             图 2 Hybrid轨道示意图
Fig. 2  Hybrid lunar trajectory

图 3 Hybrid 轨道飞行程序
Fig. 3  Flight procedure of hybrid trajectory

  自由返回轨道的安全性毋庸质疑, 但它也有自
身局限性,就是其所受约束过严, 以至于有些情况下

无法设计出满足各种约束条件的自由返回轨道, 或

者满足所有约束需消耗过多推进剂。因此有人提出

了Hybrid轨道, 这种轨道由自由返回轨道与非自由

返回轨道组合而成, 如图 2所示。图 2中, 在中途转

移点之前的实线部分为自由返回轨道, 如果在此段

飞行过程中任务出现意外需要中止, 则不加机动, 飞

船将沿虚线部分返回地球并再入;如果任务正常, 则

在中途转移点处加以机动, 飞船将沿剩余实线部分

飞至近月点, 此时施加近地点制动使飞船进入环月

轨道;如果近月点处不加以制动, 飞船绕过月球后不

会返回地球大气层, 如图中点划线所示。详细的

Hybrid轨道飞行流程见图 3。

相比自由返回轨道, Hybrid轨道具备其部分优

点,并且摒弃了其主要缺点。一方面, 倘若飞船不幸

在中途转移点之前出现故障, Hybrid轨道可以不经变

轨将航天员送回地球, 从而增加任务的安全性; 另一

方面, Hybrid轨道所受约束要弱于自由返回轨道, 因

此设计起来灵活性较大。

自由返回轨道已被美国应用在 Apollo 8, 10, 11

任务中,从 Apollo 12开始的后续任务,包括Apollo 13在内, 采用的是 Hybrid 轨道。从那时起直至近期,

美国对自由返回轨道与Hybrid轨道的研究在持续进行
[ 2- 5]

,可以说理论与应用上都是比较成熟的; 但由

于技术保密等原因, 可查阅的文献多为对该类型轨道概念上的描述
[ 2]
, 或特征上的分析

[3]
,或工程参数

的简单介绍
[ 4]
,而可用于工程的详细设计方法并不易获得。在国内, 刘兴隆与段广仁基于圆锥曲线拼接

法,从几何与力学角度对自由返回轨道进行了分析
[ 6]
;曾国强等对利用月球近旁转向发射地球静止卫星

方法进行了研究
[ 7]
;除此以外, 目前我国公开的相关研究并不多见。在国家航天战略规划的发展带动

下,对自由返回轨道及其衍生轨道的研究已经势在必行。

文章的主要意义在于,在没有类似的国外文献与适合参考的国内文献的条件下,独立完成了可供工

程应用的自由返回轨道设计方法, 并基于高精度力模型,给出了自由返回轨道标称轨道与典型的 Hybrid

轨道。该方法与所得标称轨道可为我国载人登月与嫦娥后期工程提供参考。
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1  动力学方程

通常情况下,在地月空间内运动的航天器受力包括:地心引力与月心引力、其他天体引力摄动、地球

与月球非球形摄动、太阳光压摄动、大气阻力摄动以及地球潮汐摄动等。本文采用分段受摄高精度动力

学模型:地心段(月球影响球外,计算中影响球采用 Laplace 的定义,半径取为 66 000km)考虑地心引力、

地球非球形摄动、日月引力摄动、太阳光压摄动与大气阻力摄动;月心段(月球影响球内)考虑月心引力、

月球非球形摄动、日地引力摄动与太阳光压摄动。在理想惯性坐标系下的动力学方程如下:
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其中: r、rL、rS 分别为航天器地心、月心、日心矢量; rEL、rES、rLS分别为月球地心矢量、太阳地心矢量、太

阳月心矢量; LE、LL、LS 分别为地球、月球、太阳引力常数; AE 为地球非球形摄动加速度, 取至WGS84模

型30 @ 30阶; AL 为月球非球形摄动加速度, 取至 LP165P 模型 50 @ 50阶; AR 为太阳光压摄动加速度;

AD 为大气阻力摄动加速度, 取 Jacchia-Roberts 模型; K 为标识位, 在地心段取值为 1, 月心段取值为 0。

为便于计算,采用 J200010地心天球坐标系,忽略其非惯性带来的误差。

2  轨道的搜索

基于运动方程( 1) ,建立从满足一定条件的地球停泊轨道出发,飞越月球后返回地球且满足终端约

束的自由返回轨道。地球停泊轨道由轨道历元 t 0 与 6要素( a, e , i , 8 , X, f )确定, 分别为半长轴、偏心

率、轨道倾角、升交点赤经、近地点幅角与真近点角。当任务方案确定后,这些量中仅 8 与 t 0 可调整,其

余5个要素已基本由发射运载系统确定, 可视为常数
[ 1]
。设 ti 为地月转移轨道入轨(TLI)时刻, $v 为进

入转移轨道需要的速度增量(冲量假设,切向推力) ,则整条自由返回轨道可由如下 4元素向量确定:

V= ( t 0 , 8 0 , ti , $v )
T

( 2)

任务的终端约束,也就是搜索目标为

G= ( hL , iL , hE , $t )
T

( 3)

其中, hL 为近月点高度, iL 为近月点处轨道相对月球赤道的倾角, hE 为近地点高度, $t 为任务飞行时

间,从进入地球停泊轨道起,返回轨道到达近地点止。选择这 4个参数的原因在于, 对于载人登月任务

来说,自由返回只是一个应急方案,首先需要考虑的还是正常任务的需求, hL 与 iL 对于登月任务来说是

必须事先确定的; hE 的大小则是由回收系统决定的; 飞行时间 $t对于载人任务也非常重要。

搜索的变量为 V,目标为 G,运动方程为( 1)式, V、G 与状态量[ x , y , z , vx , vy , vz ]
T
间的转换可参

考二体理论相关文献。目标 G 与变量 V间的关系可表示为

G= F( V) ( 4)

F 是一个复杂的函数,由运动方程( 1)和一些轨道参数间的转换关系构成,并且不具备显式表达式

的形式,因此难以用解析法求解方程( 4) , 需要用数值算法。下面介绍微分修正搜索算法,因算法本身比

较成熟,此处仅简要介绍其在该方法中的应用。第 k 次搜索公式如下:

Vk+ 1= Vk + Mc| k
- 1

GT- Gk ( 5)

其中, Vk 为第 k 次搜索时的变量 V; Gk= F ( Vk ) ; GT 为最终目标;

Mc| k =

5hL

5t 0
5 hL

5 80
5hL

5 ti
5hL

5$v

5iL
5t 0 ,

5 hE

5t 0 ,

5$t
5t 0

,
k

( 6)
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偏导数阵Mc称为敏感度矩阵, 反映了目标相对于变量扰动的敏感性, 是微分修正法中的关键所

在。此矩阵应满秩以便可对其求逆。因为 F 不是显式表达式,所以Mc中的每项偏导数无法直接计算,

需要用差分法来计算其数值。例如

5$t
5 t0 k

=
$t ( t0+ Dt 0 , 8 0 , ti , $v ) - $t ( t0 , 80 , t i , $v )

Dt 0 k

( 7)

其中 Dt 0 称为扰动(Perturbation) ,是为了计算数值偏导数而人为施加的, 其过大或过小均可能影响收敛

速度与精度,实际计算中需根据经验选取和调整。微分修正法原理简单, 收敛速度很快,但缺点是在全

局范围上搜索能力不够强,容易陷入一个局部极值点反复进行无意义的搜索,从而无法得到真正的全局

解。解决这一问题的基本方法是提供良好的初值,文中算例初值在双二体假设下获得,计算方法可参考

文献[ 8]。

3  标称轨道及其仿真

前面曾提及,停泊轨道除 8 与 t 0外,其余 5个轨道根数已事先确定,其在本算例中的取值如表 1所

示。表1中轨道根数表示在 J200010地心天球坐标系中, 以下如无特殊说明,轨道根数均表示在此坐标

系中。

表 1  停泊轨道事先确定的轨道根数

Tab. 1 Earlier determined orbital elements of the parking orbit

半长轴( km) 偏心率 倾角(b) 近地点幅角(b) 真近点角(b)

65781 00 0 28150 0 0

  上一节中已经选取了 4个参数作为约束目标, 表2中给出一组具体参数作为算例中的约束参数值。

其中, hL 选择 100km是载人登月任务需要, 这样经近月点制动后飞船可直接进入环月低轨道,伺机进行

登陆。iL 选择180b则是自由返回轨道的自身要求,只有当转移轨道月心段在月球赤道面附近,并且飞船

绕月方向与月球自转方向相反时, 才有可能实现自由返回。对于登月飞船,考虑到返回地球后最好能利

用地球大气阻力减速,故将 hE 设为100km。$t 选择 140h的原因主要在于载人任务飞行时间不宜过长,

结合阿波罗计划情况,将单程飞行时间设定在 70h左右。
表 2 目标参数取值设置

Tab. 2  Values of the target parameters

目标参数 hL ( km) iL (b) hE ( km) $ t( h)

目标值 100? 20 180 ? 15 100 ? 20 140? 10

  如前所述, 采用双二体假设下得到的自由返回轨道作为后续搜索的初值,可以较快收敛, 从而得到

所需的自由返回轨道标称轨道。初值与标称轨道对应的变量搜索结果见表 3, 对应的整条轨道时序见

表4。

表 3  自由返回轨道初值与标称轨道搜索结果

Tab. 3 Initial values and nominal searching results of the free- return trajectory

搜索变量 t0 ( UTCG) 80 (b) t i ( UTCG) $v ( kmPs)

初值 1 Jul 2020 11B43B52185 37161 1 Jul 2020 12B00B02167 311594

搜索结果 1 Jul 2020 11B44B12185 37135 1 Jul 2020 12B00B23105 311618

表 4 标称轨道任务时序

Tab. 4 Mission timeline of the nominal trajectory

特征点 停泊轨道初始历元 TLI机动 地月转移轨道近月点 返回轨道近地点

时刻( UTCG) 1 Jul 2020 11B44B12185 1 Jul 2020 12B00B23105 1 Jul 2020 12B00B23105 4 Jul 2020 04B25B48112

  将表 1与表 3中的标称轨道参数输入STK软件,并且在其中选取与本文相同的分段受摄模型,可以
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计算得到我们关心的 4个目标参数值,如表 5所示,可将其与表 2对比观察约束满足情况。

表 5 标称轨道对应的目标参数值( STK 计算)

T ab. 5 Target parameters of the nominal trajectory ( calculated by STK)

目标参数 hL ( km) iL (b) hE ( km) $t ( h)

标称轨道对应值 100101 169145 105150 133163

  利用 STK实现标称轨道数值仿真后, 可以进一步使用其 VO 模块对标称轨道进行三维可视仿真。

图4中第一幅图描绘了在地心天球坐标系中, 从黄北极附近方向看到的轨道全景,时刻为飞船飞抵近月

点前; 第二幅图中则是在月心天球坐标系中, 从日月连线附近方向看到的部分轨道, 时刻为飞船正位于

近月点处。从图 4中可直观地看出设计的标称轨道能够实现绕月自由返回的任务。

图 4 STK 仿真的自由返回标称轨道

Fig . 4 Nominal free- return trajectory simulated by STK

4  误差的传递

得到标称轨道后,我们关心的一个问题是,在变量 V存在误差的前提下目标参数 G会有多大幅度

的变化。因为 G= G( V)
[1]
, 所以 G 的偏微分可表示为

5G= 5G
5 V5V ( 8)

此处5GP5 V是这个系统的 4 @ 4的 Jacobian矩阵,可用来衡量不同变量对目标参数的影响程度,实

质就是第 2节中的敏感度矩阵Mc,因此在误差传递分析中无需重新计算。这也是采用微分修正搜索算

法的一个好处, 即在搜索求解的过程中已经考虑了变量扰动对目标参数的影响。

在变量 V相对标称轨道存在微小误差情况下,基于( 8)式与前面已经得到的 Jacobian矩阵Mc,计算

得到了目标参数 G相对标称轨道的偏差, 结果见表 6。从结果中可以看出, 除停泊轨道历元 t 0 外, 其他

三个变量的扰动对目标参数均有较明显影响,尤其是升交点赤经 80 ,其 011b的误差就使近月点高度 hL

增加了达 300km,而经月球近旁转向返回地球附近后, 近地点高度 hE 的变化更是高达 3400km。由此可

见,对 80、t i、$v 等变量需要加以精确控制,对于精度要求较高的任务,有必要采取中途修正措施。

表 6  基于标称轨道的误差传递计算

Tab. 6 Error transfer calculation based on the nominal trajectory

受扰动变量 误差大小 $hL ( km) $ iL (b) $hE ( km) $$t( h)

t0 (UTCG) 1s - 0155 01003 7139 01005

80 011b 301145 0186 - 3393177 2180

t i ( UTCG) 1s 229172 - 0188 - 1483172 2155

$v 011mPs 52163 0130 - 9781 66 0139

5  Hybrid轨道设计与仿真

对于Hybrid轨道来说, TLI机动后飞船首先进入的仍是一条自由返回轨道,该轨道仍然可使用上述
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方法设计。所不同的是, 这条自由返回轨道近月点较高,从数百千米直到数千千米均有可能, 因此不能

直接执行近月点制动进入环月轨道。TLI 机动约 24h后, 可以执行中途转移, 将飞船送入近月点高度

100km左右的非自由转移轨道,这样到达近月点后可直接制动进入环月轨道, 伺机着陆。Hybrid轨道的

飞行程序如图 3所示。

此处将自由返回轨道的近月点抬高,不妨设置高度为 1500km, 其他参数取值与表 1、表 2中相同,可

得到Hybrid轨道的自由返回段。因设计方法与前述相同,此处略去细节, 直接给出轨道根数如表 7所

示。
表 7 Hybrid轨道自由返回段轨道根数

Tab. 7 Orbital elements of free- return section of the hybrid trajectory

历元( UTCG) 半长轴( km) 偏心率 倾角(b) 升交点赤经(b) 近地点幅角(b) 真近点角(b)

1 Jul 2020 12B00B231 00 261695180 01 97489 28147 391 07 661 01 0

  TLI机动 24h后,施加速度冲量进行中途转移,转移的目标是近月点高度 hL = 100km,近月点倾角 iL

= 150b。可调量为表示在飞船当地 VNC(Velocity, Normal, Co-normal)坐标系中的速度冲量,经计算分析,

速度冲量在 XY平面, 即飞船速度与轨道法向确定的平面内时,能量消耗较小。仍采用微分修正法计

算,搜索变量为 V= ( $vx , $vy )
T
, 搜索目标为 G= ( hL , iL )

T
。得到的转移机动结果如表 8所示, Hybrid

轨道的特征点时刻如表 9所示。

表 8  Hybrid 轨道中途转移参数搜索结果

Tab. 8  Searching results of midcourse transfer parameters of the hybrid trajectory

$vx ( mPs) $vy ( mPs) hL ( km) iL (b)

- 0101226 - 0100503 100100 150100

表 9  Hybrid 轨道任务时序

Tab. 9  Mission timeline of the hybrid trajectory

特征点 停泊轨道初始历元 TLI 机动 轨道修正 地月转移轨道近月点

时刻( UTCG) 1 Jul 2020 11B44B12100 1 Jul 2020 12B00B23100 2 Jul 2020 12B00B231 00 4 Jul 2020 08B43B14195

  将表 7、表 8与表 4、表 5对比可以发现,这条Hybrid轨道比上述算例中自由返回轨道实现了更大的

近月倾角与更长的转移时间,也就是提高了轨道设计的灵活性。虽然中途转移消耗了约 13mPs的速度
冲量,但在TLI机动时比自由返回轨道算例中节省了 8mPs,因此整体消耗仅增加 5mPs。

图5中分别是 STK仿真的地心惯性坐标系与月心惯性坐标系下的Hybrid轨道。图中实线为 Hybrid

轨道,任务正常情况下飞船会沿此轨道飞抵近月点, 制动后进入环月轨道;倘若 TLI 后任务异常无法执

行登月,则取消中途转移点处的机动,飞船会沿图中虚线所示轨道自行返回地球附近。从图 5中也可以

看出,Hybrid轨道经月球近旁转向后与自由返回轨道迅速拉开了距离,这意味着如果近月制动无法顺利

进行,飞船不能自行返回地球,这也是Hybrid轨道的一个不足之处。

图 5  STK仿真的 Hybrid 轨道

Fig. 5  Hybrid trajectory simulated by STK
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6  结论与展望

自由返回轨道是载人登月任务首选的一类转移轨道。文章提出了一种设计自由返回轨道的有效方

法,该方法可用于载人登月工程与嫦娥后期工程的转移轨道设计,也可用于搭载发射的微型月球探测器

的轨道设计。通过 STK的仿真,验证了该方法设计的标称轨道能够实现绕月后自由返回的任务。经过

对误差传递的分析可知, 多数变量的微小扰动会对后续轨道产生明显影响,对于精度要求高的任务需要

采取中途修正。

Hybrid轨道由自由返回与非自由返回轨道组合而成, 文中给出了一条典型的Hybrid轨道设计过程

与结果。Hybrid轨道所受约束要弱于自由返回轨道, 因此设计起来灵活性较大,例如可以实现比自由返

回轨道更长或更短的转移轨道飞行时间,从而更好地满足发射与着月两端因地理位置、光照及测控条件

等对时间上提出的要求
[ 9]
;还可以实现更高的着月点纬度,从而增加任务的月面探测范围

[2]
。Hybrid轨

道不足之处是在近月制动无法顺利进行情况下,飞船不能自行返回地球; 此时若要保障航天员安全,需

在近月点后适当时刻进行机动,将飞船送入可返回地球的轨道, 这也是需要进一步研究的课题。
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