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地月转移轨道设计的改进微分校正方法

贺波勇，沈红新，李海阳
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：地月转移轨道设计是探月关键技术之一，微分校正法是公认的解决非线性迭代问题的有效方
法。针对探月任务中地月转移轨道设计精度高、计算速度快等要求，提出一种改进的微分校正快速设计方

法。该方法基于ＤＥ４０５／ＬＥ４０５星历数据下日、地、月和地球 Ｊ２项摄动真实轨道动力学模型，推导了近月点和
入轨点设计参数偏导数关系，在积分轨道状态量的同时积分微分校正矩阵，用积分得到的准确微分校正矩阵

求逆，快速迭代得到轨道设计结果。仿真结果表明，利用该方法设计地月转移轨道收敛速度远优于同等精度

动力学模型—序列二次规划算法。
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　　月球是地球唯一的天然卫星，也是离地球最
近的大天体，是人类探索地球以外文明的必经之

路。对月球的探测有助于人类理解太阳系的起源

与演化和生命的起源与演化等。Ａｐｏｌｌｏ载人登月
工程虽然是特定时代的产物，但无疑代表了人类

科技文明与探索宇宙的辉煌。随着我国嫦娥工程

的稳步推进与成功实施［１］，关于２０２０年后我国是
否能顺利完成载人登月也成为热点［２］。

限于当时计算能力和轨道设计手段，文献资

料中并未给出 Ａｐｏｌｌｏ工程具体轨道设计模型与
方 法［３］。进 入 ２０世 纪 ９０年 代，美 国 的
Ｃｌｅｍｅｎｔｉｎｅ计划和１９９８年发射的 ＬｕｎａｒＰｒｏｓｐｅｃｔｏｒ
掀起了探月的热潮。郗晓宁［４］、高玉东［５］、白玉

铸［６］、黄文德［７］、张磊［８］等基于双二体假设圆锥

曲线拼接思想，分别应用遗传算法、分层搜索算

法、微分校正法（差分代替微分）、加权目标函数

法和Ｂ平面有限差分法等对探月轨道设计展开
了研究，但采用的双二体假设圆锥曲线拼接模型

精度有限，遗传算法和分层搜索算法效率低，差分

算法的性能决定于差分步长，而这往往依赖于设

计者的经验。随着数值优化算法在航天轨迹中的

大量应用［９］，彭祺擘［１０］、沈红新［１１］将智能进化算

法和序列二次规划算法（ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＱｕａｄｒａｔｉｃ
Ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）等应用到探月转移轨道设计中
来，提出了不同优化算法与不同精度动力学模型

结合的串行优化策略。虽然动力学模型精度得到

了提高，算法稳定性增强，但过程复杂。

微分校正法是非线性方程组迭代求解最常用
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的方法之一，周文艳、杨维廉［１２］在研究地月转移

轨道中途修正问题时，提出了积分求解偏差传播

矩阵的思路，该思路不能修正位置，只能修正速

度，不能直接用于轨道设计。本文针对探月任务

中地月转移轨道设计精度高、计算速度快等要求，

推导了近月点和入轨点设计参数偏导数关系，在

积分轨道状态量的同时积分微分校正矩阵，用积

分得到的准确微分校正矩阵快速迭代出轨道设计

变量，形成一种改进的微分校正方法，并与 ＳＱＰ
方法作了收敛速度对比。

１　轨道动力学模型

探测器在地月空间飞行时受到多种复杂作用

力长时间作用，轨道动力学呈现出较强的非线性。

贺波勇［１３］在研究载人登月转移轨道偏差传播时，

详细分析了日、地、月中心引力和地球Ｊ２项４种主
要作用力对转移轨道的影响。工程中一般将地月

转移轨道动力学模型建立在地心Ｊ２０００坐标系中，
该坐标系中考虑上述４种作用力的动力学方程为
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式（１）中，μＥ，μＭ和μＳ分别为地球、月球和太阳的引
力常数，ｒ，ｒＭ，ｒＳ分别为探月飞船相对地球、月球和
太阳的位置矢量，ρＭ和ρＳ为月球和太阳相对地球的
位置矢量，如图１所示。地球Ｊ２项系数为１．０８２６３６
×１０－３，ＲＥ为地球平均赤道半径６３７８１３７ｋｍ。

图１　地月空间四体相对位置矢量
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２　微分迭代求解算法

在地月转移轨道设计时，除时间外，入轨点参

数有６个（通常采用经典轨道六根数），通常受到
３个等式约束：１）由于发射场纬度限制，轨道倾角
一般为固定值；２）由于近地停泊轨道高度限制，
默认入轨点高度为地球停泊轨道高度，近地距为

常值；３）地月转移轨道入轨点真近点角默认０°，
即切向加速，设计变量减少为３个。

本文考虑偏心率是敏感量，选取半长轴 ａ、升
交点赤经Ω和近拱点角距ω作为设计变量，统一
记为Ｘｓ表示为（如果约束条件允许，可以选择别
的设计变量），表示为
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近月点瞄准参数可以根据需要选择，个数一

般小于设计变量个数。依据文献［１２］，本文研究
中设置为近月点瞄准参数为月心 Ｊ２０００坐标系中
近月点高度、近月点位置速度矢量点乘积和近月

点动量矩ｚ轴分量（ｋ表示取 ｚ轴方向标量）。点

乘积为０等价于真近点角为０°，动量矩 ｚ轴分量
表征月心轨道倾角大小。近月点瞄准参数统一记

为Ｘｆ。
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如果固定入轨点和近月点时刻 ｔｓ和 ｔｆ，近月
点状态量与入轨点设计变量存在非线性函数关系

Ｘｆ＝ｆＸｓ，ｔｓ，ｔ( )ｆ （４）
近月点状态量与入轨点设计变量之间的

Ｊａｃｏｂｉ矩阵为
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　　由于近月点时刻固定，近月点月心 Ｊ２０００坐
标系位置速度状态量与地心Ｊ２０００坐标系位置速
度和该时刻月球相对地球位置速度的差值如式

（７）所示。
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　　式（５）中，右边第２项偏导矩阵为
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设地心Ｊ２０００坐标系近月点位置速度与入轨
点位置速度偏导矩阵如式（９）所示。
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式（９）中，Ｒ对时间的一阶微分矩阵为
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（１１）

其中，
ｒ̈
ｒ
为引力加速度对位置状态的偏导，如式

（１２）所示。
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（１２）

　　在地心Ｊ２０００坐标系中将式（１）与式（１１）同
时积分（共４２个积分变量），在得到轨道终端状
态的同时可以得到精确的偏导矩阵Ｒ。

入轨点位置速度对设计变量的偏导为
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（１３）

在快速在线设计地月转移轨道时，先求解近

月点时刻月球赤纬与地月转移轨道倾角的大小，

依据双二体假设，只有转移轨道倾角大于月球赤

纬，该时刻的轨道才有可能存在，才可以进行下一

步迭代搜索。通过二体轨道公式初步估计设计变

量的初值，以该初值积分的转移轨道近月点状态

量与目标参数相差 ΔＸｆ，则入轨点初始变量迭代
修正量为

ΔＸｓ＝ 
Ｘｆ

Ｘ( )ｓ
－１

ΔＸｆ （１４）

再以修正后的入轨点设计变量作为初值，重

复积分迭代，直到满足精度要求。在实际计算时，

通常给式（１４）增加牛顿下山因子０＜λ≤１，调节
微分迭代过程中的收敛一致性，防止发散，则式

（１４）变为

ΔＸｓ＝λ· Ｘｆ

Ｘ( )ｓ
－１

ΔＸｆ （１５）

３　设计变量的初值估算

如上节所述，采用微分校正法求解地月转移

轨道需要估算设计变量初值，初值品质直接影响

收敛性能，不好的初值可能导致发散。

由地月转移轨道特性可知，探测器到达月球

附近时地心扫角 Δｆ约为１７０°，由二体轨道公式
可知，该时刻地心距为

ｒＭｔｏＥＥ ＝ ａ１－ｅ( )２

１＋ｅ·ｃｏｓΔｆ
（１６）

而半长轴和偏心率受近地距约束，有如下

关系

ｒｐｅｒｉｇｅｅＥ ＝ａ１－( )ｅ （１７）
给定入轨点地心距 ｒｐｅｒｉｇｅｅＥ ，通过 ＤＥ４０５／ＬＥ４０５星

·２６·
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历求解ｔｆ时刻月地距ｒＭｔｏＥＥ ，联立式（１６）和式（１７）
可求解入轨点设计变量ａ和轨道偏心率ｅ。

事先通过 ＤＥ４０５／ＬＥ４０５星历求解近月点时
刻月球地心赤经 αＬ、赤纬 δＬ，根据空间几何关系
和球面三角函数，可得升交点赤经和近拱点角距

初值为
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ｔａｎｉ
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ｔａｎｉ－

{ π
（１８）
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ｓｉｎδＬ
ｓｉｎｉ

ω＝π－ａｒｃｓｉｎ
ｓｉｎδＬ
ｓｉｎ

{
ｉ

（１９）

式（１８）和式（１９）中前者为飞船升段与月球交会
近月点，后者为降段与月球交会近拱点［２］。

４　算例对比

以载人登月任务为例，参照 Ａｐｏｌｌｏ－１１任
务［１］，设置入轨点高度 ｈｐｅｒｉｇｅｅＥ ＝１８５．２ｋｍ，近月点
高度ｈｐｅｒｉｌｕｎｅＭ ＝１１１．２ｋｍ，地月转移时长为６８ｈ（６０
～７５ｈ，随地月距离远近变化）。考虑我国海南发
射场地理纬度条件，轨道倾角设置为 ｉ＝２０°。式
（３）中第２项 Ｘｆ２＝０，第３项 Ｘ

ｆ
３＝５０。暂取 Ｊａｎ１

２０２００：００：０００ＵＴＣＧ为地月转移入轨时刻，牛顿
下山因子λ＝０．６１８（黄金分割），得到降段与月球
交会轨道空间轨迹如图 ２所示（左边稍大球表示
地球，右边稍小球表示月球，图４相同），设计变
量迭代过程如图３所示。

图２　降段与月球交会轨道空间轨迹
Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｎｓｌｕｎａｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｄｅｓｃｅｎｄａｒｒｉｖｅ

升段与月球交会轨道空间轨迹如图 ４所示，
设计变量迭代过程如图 ５所示。

图３　降段与月球交会设计变量迭代过程
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｉｔｅｒａｔｅｏｆｄｅｓｃｅｎｄａｒｒｉｖｅ

图４　升段与月球交会轨道空间轨迹
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｎｓｌｕｎａｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆａｓｃｅｎｄａｒｒｉｖｅ

用ＳＱＰ计算升段与月球交会轨道，采用同样
的初值和动力学模型，设置加权优化目标函数为

式（３）各项与目标值差的绝对值加权和，如式
（２０）所示。
ＪｏｐｔｉｍＳＱＰ ＝Ｑ１· ΔＸｆ１ ＋Ｑ２· ΔＸｆ２ ＋Ｑ３· ΔＸｆ３

（２０）
设置加权系数Ｑ１＝Ｑ２＝Ｑ３＝１，迭代４６次的

优化目标函数 ＪｏｐｔｉｍＳＱＰ小于３０（ｋｍ量级），计算用时
大于２３０ｓ，动力学积分近３００次，迭代过程如图 ６
所示。可见，对于较高精度动力学模型和一定积

分步长（本文采用 ＲＫＦ７８变步长积分器，有效地
提高积分速度），飞行约３天的地月转移轨道积
分是最主要的耗时因素。相比而言，本文采用积

·３６·
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图５　升段与月球交会设计变量迭代过程
Ｆｉｇ．５　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｉｔｅｒａｔｅｏｆａｓｃｅｎｄａｒｒｉｖｅ

图６　升段与月球交会ＳＱＰ优化目标函数迭代过程
Ｆｉｇ．６　ＯｐｔｉｍａｌｔａｒｇｅｔｆｕｎｃｔｉｏｎＳＱＰｉｔｅｒａｔｅｏｆａｓｃｅｎｄａｒｒｉｖｅ

分求解转移轨道微分校正矩阵的方法避免了大量

动力学积分求解梯度信息过程，有效地提高了计

算效率。

５　结论

综上所述，改进微分校正方法在积分轨道动

力学的同时积分求解 Ｊａｃｏｂｉ矩阵，避免了现有地
月转移轨道设计方法动力学积分计算量大、差分

步长依赖设计者经验或计算用时长等不足，性能

优于具有同等动力学模型精度的常用 ＳＱＰ方法，
设计精度更高，更加高效，更加实用。
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