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登月探测器轨道计算的自动寻优设计
‘

肖齐英 黄教民 王正 志 李明强

(国防科学技术大学 自动控制 系) (北京仿真中心)

摘 要 研究探测器从停泊轨道出发飞向月球并击中月球的轨道自动寻优设计问题
。

着重讨论登月轨道计算的自动寻优设计
。

最后给出实验结果
。
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m iz in g tr a ie e to r y e a le u la t io n o f lu n a r p r o b e r
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F in a llly
, s irn u la tio n r e s u lt s s ho w g o o d s ta n -

d a r d tr a je e t o r y
.

K e y w o r d s lu n a r Pr o b e r , s t a n d a r d t r a je e t o r y
, a u t o m a t ie a l o P tim iz in g

, a im in g a n g le

登月探测器轨道是指探测器从地球附近的停泊轨道上发射入轨直到击中月球这段时

间内探测器质心运动轨迹
。

我们设计的击中轨道是指入轨点参数选定后
,

在登月过程中

不加制导
,

使探测器击中月球的轨道
。

考虑到停泊轨道倾角 i
。

与月球轨道倾角 i :

相差较

大
,

因此
,

设计登 月探测器轨道属于非共面的轨道拦截问题
。

研究拦截问题要解两点边

值问题
,

为此必须选好初值
。

我们首先采用简化数学模型
,

以此模型的解作为初始估值
。

考虑摄动的数学模型与简化的数学模型由另文介绍
,

本文仅讨论在此基础上如何选择登

月入轨速度
、

入轨时刻以及瞄准角来自动寻优标准轨道
。

其中
,

瞄准角为入轨点与着月

点的地心夹角
。
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设计技术指标

我们的目的是设计从停泊轨道上出发的登 月轨道
,

并满足如下技术指标
:

(l) 探测

器飞行时间为 d
,

一峨h ; (2) 探测器着月时为当地 白天
; (3) 探测器着月时着月点面向地

球
; (4 ) 探测器着月前 t l

h
,

着月后 tZ h
,

均在测控站 1 (L
, ,

B l
)和测控站 2 (L

: ,

B
Z
)的视界

内
,

其中
,

石
、

L :

为地理经度
,

B , 、

B :

为地理纬度
; (5 ) 探测器着月速度不超过 饥km /

s ; (6) 探测器着月入射角不超过 D E 了
。。

另外
,

停泊轨道的半径为
r ;

km
,

轨道倾角为 i
。 。

满足上述技术指标的登 月轨道我们称为标准轨道
。

2 轨道寻优设计

2. 1 轨道设计

我们设计的轨道是不加制导的登月轨道
,

因此
,

要确定初始位置
,

再通过积分击 中

月球或能在月球附近飞离
,

然后通过寻优找到标准轨道
。

轨道寻优设计重点在入轨时刻

,j’
,

和瞄准角 F 这两个关键因素上
,

另外
,

也考虑 了登月探测器的速度
。

2
.

2 可调量对各项技术指标的影响

2
.

2
.

1 登 月速度 v 、

瞄准角 F 与入轨时刻 了
;

v
是一个敏感量

,

它直接决定技术指标 (1) 一 (5 )
,

也 间接决定技术指标 (6 )
,

即如果
v 不适合

,

不管怎样调其它两个量
,

都不可能满足 (6 )
。

因此
,

必须首先确定合适的
v 。

F 是一个与
v 有关的量

,

它直接影响能否击中月球和击中月球后的各项技术指标
。

我

们通过简化数学模型求其初值
。

初值确定后
,

再对其进行微调
,

微调时直接影响各项技

术指标且对各项技术指标影响很大
。

T
,

也是一个特别敏感的量
,

它直接影响能否击中月球和击中月球后的各项技术指

标
。

我们通过窗口 确定着月时刻 T
: ,

又通过简化数学模型求出飞行时间 t
,

这样我们就得

出入轨时刻初值 T
,
一 ,J’

2
一 t

。

再对其进行微调
。

微调时直接影响各项技术指标
。

T
,

与 F 对各项技术指标起着同样重要的作用
。

尽管如此
,

因为初始轨道基本上都是

不着月轨道或各项技术指标均不满足的着月轨道
,

因此
,

T
;

和 F 的确定原则越简单越好
。

事实上轨道参数的摄取相当于随机选取初始状态
,

通过寻优收敛到 目标状态
。

2
.

2
.

2 乃F 与 乙t

乙F 是 F 的修正量
,

山 是 T
,

的修正量
,

实际瞄准角 F ~ F 十乙F
,

实际入轨时刻 T
,
~

T
,

一

于次
,

△F 与山 可正可负
。

我们把 由
v 、

F
、

了
,

确定的轨道称 为初始轨道
,

其各项技术

指标不一定满足
。

在此基础上调整 O F 与山
,

直到满足各项约束条件
。

2
.

2
.

3 乙F 与 。t 又又参数循环交替 串行寻优

实际表明技术指标 (1 )
、

(4 )
、

(5) 只受速度的影响
。

。F 与 山 只是帮助实现合适速度的

最佳满足
; 技术指标 (2 )

、

(3) 只受着月时刻影响
,

着月时刻受入轨时刻和速度的影响
,

因

而也受速度的影响
,

但 山 不足以影响 (2 )
、

(3 )
,

可以认为 公F 与 山 也只是帮助实现 (2 )
、

(3)
,

但技术指标 (6) 是最苛刻的要求
,

。F 与 趾决定着 (6 )
。

下面着重讨论
:

近 月距 R (或着月入射角 D E ,1’ ) 与 。F 的关系
;
近月距 R (或着月入射角 D E ,I

’

) 与

△t 的关系
; 近月距 R (或着月入射角 D E T ) 与 乙F

,

△t 的关 系
。
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(1) 近 月距 R (或着月入射角 D E ,1’ ) 与 。F 的关系 (R > 1 7 3 8k m )

山 一定时
,

我们发现 R (或 D E T ) 与 。F 密切相关
,

R (或 丈班T ) 与 公F 有下面两

种关系
,

在任何情况下必满足其一且 只满足其一
。

a ) △F 增加时
,

R (或 D E T ) 减小
,

但随着 公F 的不断增加
,

R (或 D E T ) 减小的

幅度越来越小
,

直至不再减小
。

此时继续增大 △F 时
,

R (或 D E ,j
’

) 开始增加
。

b) 公F 减小时
,

R (或 D 艺了 ) 减小
,

但随着 OF 的不断减小
,

R 吸或 D E T ) 减小的

幅度越来越小
,

直至不再减小
。

此时继续减小 。F 时
,

R (或 D E T ) 开始增加
。

(2 ) 近 月距 R (或着月入射角 D E T ) 与 △t 的关系 (R > 1 7 3 8k m )

△F 一定时
,

我们发现 R (或 D E ,l’ ) 与 山 密切相关
,

R (或 D E T ) 与山 有下面两

种关系
,

在任何情况下必满足其一
,

且 只满足其一
。

C ) 山 增加时
,

R (或 D E 了
’

) 减小
,

但随着 乙t 的不断增加
,

R (或 D E 7
’

) 减小的幅

度越来越小
,

直至不再减小
。

此时继续增大 山 时
,

R (或 D E T ) 开始增加
。

(l) 凸t 减小时
,

尺 (或 z)E 了
1

) 减小
,

但随着 △r的不断减小
,

尺 (或 户￡了
’

) 减小的幅

度越来越小
,

直至不再减小
。

此时继续减小 山 时
,

R (或 D价
’

) 开始增加
。

(3 ) 近 月距 R (或着月入射 角 D E 了 ) 与 △F
,

山 的关系

在速度合适的情况下
,

任何时候 乙F 或 山 的某一方向 (增大与减小 ) 的调整必使 R

〔或 D E 了 ) 逐渐减小
,

直至满足要求
,

如果 △F 或 山 的任何方向的调整都不能使 R (或

D E T ) 减小
,

则说明登月速度不适合
,

必须改变登月速度
。

根据这个思想可以设计轨道

寻优算法如下
:

循环
,

当 R > 1 7 3 8 或 D E T > D E T
。

时
,

反复执行

(l ) 先固定 山
,

按 a) 或 b) 寻优最佳 乙F
。

在寻优过程中若 R ( 1 7 3 8 且
’

D E T ( D E 了
’
。 ,

则算法结束
。

返 回 △F
,

山对应的轨道
。

(2 ) 固定 。F
,

按
C ) 或 d) 寻优最佳山

。

在寻优过程中若 R 簇 1 7 3 8 且 D E T ( D 艺了
, 。) ,

则算法结束
。

返回 。F
,

山 对应的轨道

(3) 当循环次数大于设定次数时
,

算法结束
。

算法结束时如果还未搜索到标准轨道
,

下次可继续接着此结果搜索
。

3 仿真实验结果

在实验中
,

我们采用双参数循环交替串行寻优算法
。

并假定技术指标中
:
d

,
= 62h

,

碗

= 7 2 h
,
t , ~ 4 h

,
t: = 4 h

,

L
,
= 1 2 0

0 ,

B
:
~ 2 5

0 ,

L
Z
= 8 0

。 ,

B
Z
= 4 0

0 , v 。~ 2
.

6 5 k m / s
, r l

= 2 0 0 k m
,

i
‘

= 4 3
。 ,

D E 7
’。

= 5
0 。

了
’
:
~ 1 9 9 7 年 8 月 2 5 日 1 时 3 0 分 0 秒

, v ~ 1 0
.

9 5 0 km / s 。

通过计算

发现
,

该轨道是击中月球轨道
,

但各技术指标均不满足
、
这时

,

根据轨道寻优算法自动

调整 。F 与 △八 如表 1
。

,

、

二
’ ,

;
.

最后
,

找到最佳的 △F - 一 2 7 0 0
.

0 0 即与 。t ~ 8 00
.

0 05
,

从而找到了标准登月轨道
。

标

准轨道入轨点参数 (o
*

勺
z
地心赤道

‘

盼性坐标系 )
:

7
’

= 1 9 9 7 年 8 月 2 2 日 7 时 们 分 2 5
.

3 0 1 8 秒
,

X ~ 一 2 3 1 8 8 6 5
.

8 8 2 m
,

Y - 一 5 6 7 2 7 1 9
.

3 9 6 m
,

Z - 一 2 3 9 0 6 0 7
.

0 4 9 m
,

V
J

~ 8 8 8 9
.

6 8 8 m / s ,

V
、

= 一 9 7 0
.

7 9 3 m / s ,

V
:

- 一 6 3 1 9
.

2 9 6 m / s
,
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表 l 仿真实验结果

次数 / 总

次数

公F 乙t

(
即

) (s )

以前最佳 当前
刀艺 ,I

甲

D E 7
,

(
o

) (
。

)

次数 / 总

次数 筑
以前最佳 当前

D E 7
,

Z)五7
1

勺d40004007‘一了勺J价jOJgdgQ
呼

..

⋯⋯
n6门子,‘甲‘月了舟b.匀匕d

1 / 5 0 0
.

0 0 2 4
.

3 8 1 7 / 5 0 一 16 2 0
.

0 0

2 / 5 0 1 8 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 24
.

3 8 26
.

0 5 18 / 5 0 一 1 4 4 0
.

0 0

3 / 5 0 一 1 8 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 2 4
.

3 8 22
.

8 2 1 9 / 5 0 一 1 8 0 0
.

0 0

4 / 5 0 一 3 6 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 22
.

8 2 2 1
.

3 6 2 0 / 5 0 一 19 80
.

0 0

5 / 5 0 一 5 4 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 2 1
.

3 6 2 0
.

0 3 2 1 / 5 0 一 2 16 0
.

0 0

6 / 5 0 一 7 2 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 2 0
.

0 3 1 8
.

8 4 2 2 / S G 一 23 4 0
.

0 0

7 / 5 0 一 9 0 0
.

0 0 0
,

0 0 0 0 0 1 8
.

8 4 1 7
.

8 1 2 3 /5 0 一 25 2 0
.

0 0

8 / 5 0 一 1 0 8 0
.

0 0 0
,

0 0 0 0 0 1 7
.

8 ] 1 6
.

9 7 2 4 / 5 0 一 2 3 4 0
.

0 0

9 / 5 0 一 12 6 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 1 6
.

9 7 1 6
.

3 4 2 5 / 5 0 一 23 4 0
.

0 0

1 0 / 5 0 一 1 4 4 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 1 6
.

3 4 1 5
.

9 4 2 6 / 5 0 一 2 3 4 0
.

0 0

1 1 / 5 0 一 1 62 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 1 5
.

9 5 1 5
.

7 9 2 7 5 0 一 2 3 4 0
.

0 0

1 2 / 5 0 一 1 8 0 0
.

0 0 0
.

0 0 0 0 0 1 5
.

7 9 1 5
.

8 9 2 8 / 5 0 一 2 1 6 0
.

0 0

1 3
,

/ 5 0 一 1 6 2 0
.

0 0 1 0 0
.

0 0 1 5
,

7 9 1 4
.

4 8 2 9 / 5 0 一 2 5 2 0
.

0 0

1 4 / 5 0 一 16 2 0
.

0 0 2 0 0
.

0 0 1 4
,

4 8 1 3
.

4 3 3 0 / 5 0 一 2 7 0 0
.

0 0

15 / 5 0 一 1 6 2 0
.

0 0 3 0 0
.

0 0
’

1 3
.

4 3 1 2
.

7 0 3 1 / 5 0 一 2 8 8 0
.

()o

16 / 5 0 一 1 6 2 0
.

0 0 4 0 0
.

0 0 12
.

70 12
.

3 4 3 2 / 5 0 一 2 7 0 0
.

0 0

(
o

) (
。

)

5 0 0
。

0 0

4 0 0
.

0 0

4 0 0
.

0 0

4 0 0
.

0 0

4 0 0
.

0 0

4 0 0
.

0 0

4 0 0
.

0 0

5 0 0
,

0 0

6 0 0
.

0 0

7 0 0
.

0 0

8 0 0
.

0 0

7 0 0
.

0 0

7 0 0
.

0 0

7 0 0
.

0 0

7 0 0
.

0 0

8 0 0
.

0 0

1 2
。

3 4

12
。

3 4

1 2
.

3 4

1 1
.

3 1

1 0
.

5 7

1 0
,

1 6

1 0
.

1 2

1 0
.

1 2

1 2
.

3 7

1 3
.

58

1 1
.

3 1

1 0
.

5 7

1 0
.

1 6

1 0
.

1 2

1 0
.

4 7

8
.

7 3

7
。

7 4

7
.

3 0

7
.

5 1

8
.

6 1

6
.

3 4

5
.

9 0

6
.

0 9

4
.

9 5

标准轨道着月点参数 (着月点在月固坐标系中的坐标 )
:

x ~ 1 3 5 5
.

4 8 4 k m
,

夕- 一 1 0 8 7
.

7 1 9 k m
, z ~ 1 3

.

1 7 9 k n 飞 ,

着月时各技术指标为
:

(l ) 探测器飞行时间 63
.

1 4 7 2h
; (2 ) 探测器着月时

,

着月点

阳光入射角为 41
.

89
“ .

着月点为当地白天
; (3 ) 探测器着月时着月

.

点面向地球
; (4 ) 探

测器着 月前 4h
,

测控站 1 和测控站 2 均能观测到
;
着 月后 4 h 测控站 1 能观测到

,

着月后

7h 测控站 2 能观测到
; (5) 探测器着月速 度 2

.

6 3 9k m / s ,

不超过 2
.

6 5k m / s ; (6 ) 探测器

着月入射角 4
.

9 50
。

各技术指标均满足
。

4 结束语

登月轨道设计 问题
,

尤其是登月轨道 自动寻优
,

在我国还是一个新课题
。

在研究轨

道寻优过程中
,

我们对寻优思想进行了大量的研究
,

找到了好的轨道 自动寻优算法
,

能

较快地找到登月标准轨道
。

经过大量实验表明
,

该算法在轨道寻优方面比人工寻优更高

效
、

更完备
、

增强了轨道调试的准确性
。
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