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摘　要：针对近地一次环月两次交会的载人登月任务飞行阶段多、周期长、约束复杂，导致各阶段飞行窗
口与轨道衔接匹配复杂的难题，提出分层分解、正逆向结合的全任务标称飞行窗口与轨道衔接设计策略。介

绍近地一次环月两次交会的载人登月任务飞行模式特点和应用前景，假定任务基本需求与工程约束，仿真验

证所提方法的有效性，可以快速规划出近地一次环月两次交会的载人登月任务飞行轨道与窗口。
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　　载人登月是目前人类太空活动的巅峰之作，
是世界高端科技和大国力量的展示平台，具有不

凡的科学探索意义和重大的社会经济价值。

Ａｐｏｌｌｏ任务是人类第一次成功载人登月任务，截
至１９７２年 １２月，美国共有 １２名航天员登上月
球，采集样品３８１．７ｋｇ，完成科学实验约２７０项，
产生了惠及后续至少５０年的显著经济效益［１－２］。

Ａｐｏｌｌｏ－１７后，由于世界政治格局变化，载人登月
进入静谧期。直到２００４年，美国提出重返月球的
“星座计划”，各航天大国也都加大了各自载人航

天技术的研发力度。２０１０年，由于财政预算超
支，美国重返月球计划被国会取消［３］。近年来，

随着月球极地水冰及地下熔岩管道被发现［４－５］，

美国鼓励商业力量进入该领域［６－７］，引起了世界

其他国家关于地外空间及其他资源开发利用等问

题的一次大讨论［８］。２０１６年，主题为“立足地月
空间技术创新，推动载人航天持续发展”的第四

届载人航天学术大会在哈尔滨工业大学召开，大

会促进了我国载人登月基础技术的交流［９］。

２０１７年，美国再次确立了重返月球计划［１０］。

载人登月飞行模式设计是载人登月工程任务

实施前期，总体研究和综合论证的重点工作。合

理地设计飞行方案可以降低工程研发难度、缩短

工期、提高任务可靠性，并节约经费。与 Ａｐｏｌｌｏ
任务近地一次发射的飞行模式相比，近地一次环

月两次交会（ＲｅｎｄｅｚＶｏｕｓａｎｄＤｏｃｋｉｎｇ，ＲＶＤ）的
载人登月飞行模式具有相对较高的安全性和较

小的运载火箭能力需求的优点，但其飞行阶段
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多、周期长、约束复杂，导致各阶段飞行窗口与

轨道衔接匹配复杂的难题，给全任务规划带来

了全新挑战。

假定任务基本需求与工程约束，设计了一种

分层分解、正逆向结合的全任务标称飞行方案规

划策略与轨道窗口衔接设计策略。

１　飞行模式特点与任务背景描述

１．１　飞行模式特点

按照地月转移过程中飞行器模块是否交会组

装，交会所在轨道将现阶段比较成熟的载人登月

飞行模式分为四类（Ａｐｏｌｌｏ经验：月面动力上升后
均有一次环月交会对接［１１］），分别是［１２－１９］：地面

一次发射模式、低地球轨道（ＬｏｗＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，
ＬＥＯ）（或地球同步轨道）交会组装模式、环月低
轨轨道（ＬｏｗＬｕｎａｒＯｒｂｉｔ，ＬＬＯ）（绕月大幅值逆行
轨道幅值减小后为环月轨道［２０］）交会组装模式和

ＬＥＯ＋ＬＬＯ均交会组装模式。除了上述比较成熟
的四类载人登月飞行模式外，近几年学者也研究

了一些新型载人登月飞行模式，如地月 Ｌ１点
（拟）周期轨道交会组装模式［２１－２３］、地月 Ｌ２点
（拟）周期轨道交会组装模式［２１，２４］、周期重访轨道

交会组装模式［２５－２７］和分步式人货分落模式（将

月面人机联合模式归于此类）［２８－３０］。

新型载人登月飞行模式中：Ｌ１点和 Ｌ２点是
三体问题的鞍点，附近（拟）周期轨道不稳定，在

真实空间引力环境中更易发散，需要长期测控；周

期重访轨道目前面临的月心双曲轨道交会和地心

大偏心率椭圆轨道交会问题燃料消耗较大，短期

内难以实现；分步式人货分落模式需要解决月面

定点着陆难题，目前还处于概念研究阶段。成熟

的载人登月飞行模式中：地面一次发射模式发射

阶段和地月转移过程均不能实现“人货分离”，风

险最大；ＬＥＯ交会组装模式地月转移过程不能实
现“人货分离”，存在类似于 Ａｐｏｌｌｏ－１３任务的风
险；ＬＥＯ ＋ＬＬＯ交会组装模式相比 ＬＬＯ交会组
装模式对货运火箭能力的需求大幅度降低，是超

重型运载火箭欠缺国家实施载人登月的首选模

式。图 １给出了近地一次环月两次交会的载人
登月飞行过程，相比较于 Ａｐｏｌｌｏ任务近地一次发
射模式，该飞行模式阶段多、周期长、约束复杂，造

成各阶段飞行窗口与轨道衔接匹配复杂的难题，

给全任务规划带来了全新挑战。

１．２　任务背景描述

研究基于ＬＥＯ＋ＬＬＯ交会对接组装的全任
务规划方法，具有现实的工程价值。假定任务基

本需求如下：

１）送３～４名航天员到月面进行科学考察；
２）任务实施年份约在２０２５年后；
３）月面科学考察活动时长约３ｄ；
４）月面着陆区域具备科学考察意义、资源利

用价值及工程可实现性；

５）优先考虑在海南文昌基地发射，射向角可
在９０°～１１０°范围内调整；
６）优先考虑在四子王旗进行陆上中长航程着

陆回收。

图１　近地一次环月两次交会组装飞行过程［１２－１３］
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　　载人飞船与推进飞行器在 ＬＥＯ上交会组装
后进行地月转移，近月制动后与先期停泊在 ＬＬＯ
上的着陆器交会对接组装，航天员从载人飞船进

入着陆器，与月面科学考察设备下降月面科考。

完成月面考察后，着陆器上升级从月面上升，与载

人飞船在ＬＬＯ上进行第二次交会对接，航天员和
月球样品转移至载人飞船，然后一起定点返回地

球着陆场。以任务中三枚火箭地面发射、地月转

移、交会对接、月面活动和月地返回等为主线，建

立全任务飞行阶段剖面，如图２所示。
图２中：Ａ代表月面着陆器，分为Ａ１下降级、

Ａ２上升级；Ｂ代表推进飞行器；Ｃ代表载人飞船，
Ｃ１为飞船服务舱，Ｃ２为飞船返回舱。关键窗口
时刻均用 Ｔ表示，上标 Ａ、Ｂ、Ｃ用以区别飞行器，
下标０～１３为任务主要窗口或轨道机动节点排
序。着陆器近地停泊时长小于１２ｈ，采用飞行时
长约５ｄ的地月转移轨道。推进飞行器在着陆器
月球捕获制动数天后发射入轨，近地停泊约３ｄ，
调相配合载人飞船入轨相位，２ｄ之内完成近地
交会对接，形成载人飞船与推进飞行器组合体，重

新进行姿轨测控及必要准备后（用时约１２ｈ），采
用绕月自由返回轨道进行地月转移，到达近月点

后，２４ｈ内完成三脉冲月球捕获制动，为环月第
一次交会对接做准备，２ｄ之内完成环月第一次
交会对接，航天员及月球科考设备向着陆器转移。

任务设计月面动力下降前环月等待时长最多５ｄ，
用来调整减小三脉冲月球捕获速度增量消耗。忽

略月面动力下降和动力上升时长，月面科考３ｄ
后，着陆器抛弃下降级，动力上升，２ｄ之内与载
人飞船在环月轨道进行第二次共面交会对接，将

航天员和月球样品转移至载人飞船。考虑月球公

转和地球自转同向，预留２５ｈ匹配着陆场经度，
采用三脉冲完成月球逃逸加速制动，使载人飞船

进入月地定点返回轨道，预定时间到达指定再入

点，安全着陆地面。

由于该飞行模式全任务规模大、过程复杂、历

时长，任务规划更注重在满足全任务所有约束条

件的前提下，各阶段飞行窗口与轨道衔接匹配设

计问题，给出科学合理的标称飞行过程。该飞行

模式中决定全任务飞行窗口与轨道参数的关键窗

口时刻、飞行任务和关键参数见表１。全任务规
划问题是一个比较复杂的系统规划问题，目前并

没有成熟的普适数学理论，也不能通过简单建立

非线性规划模型直接优化计算，而需要根据经验，

分析各个阶段约束条件的性质，制定一定的策略，

分层逐步分解计算。

表１　全任务飞行阶段剖面中的关键参数
Ｔａｂ．１　Ｋｅｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｔｈｅｆｕｌｌｍｉｓｓｉｏｎｆｌｉｇｈｔｐｈａｓｅｐｒｏｆｉｌｅ

关键窗口或时刻 飞行任务 关键参数

ＴＡ１～Ｔ
Ａ
２ 着陆器地月转移 轨道参数

ＴＢ１～Ｔ
Ｂ
２ ＬＥＯ交会对接 交会完成轨道参数

ＴＣ２～Ｔ
Ｃ
３

绕月自由返回轨道

地月转移段
轨道参数

ＴＣ４～Ｔ
Ｃ
５

ＬＬＯ第 一 次 交 会
对接

ＬＬＯ参数

ＴＣ５～Ｔ
Ｃ
６

ＬＬＯ第一次交会完
成等待时长

减小载人飞船月球

捕获制动燃料消耗

ＴＡ５＝Ｔ
Ａ
６＝Ｔ

Ｃ
６ 月面动力下降窗口

太阳入射角约束或

着陆区约束

ＴＡ７＝Ｔ
Ａ
８＝Ｔ

Ｃ
７ 月面动力上升窗口

ＬＬＯ满足共面下降
或上升要求

ＴＣ１１～Ｔ
Ｃ
１２ 月地返回轨道 轨道参数

２　轨道动力学模型与主要工程约束

２．１　轨道动力学模型

载人登月轨道动力学模型中，最接近真实地

月空间环境的是高精度轨道动力学模型。Ｊ２０００
地心坐标系中，采用微分方程描述的高精度轨道

图２　全任务飞行阶段剖面
Ｆｉｇ．２　Ｆｕｌｌｍｉｓｓｉｏｎｆｌｉｇｈｔｐｈａｓｅｐｒｏｆｉｌｅ

·１２·
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动力学模型如式（１）所示。
ｄｒ
ｄｔ＝ｖ

ｄｖ
ｄｔ＝－

μＥ
ｒ３
ｒ＋ａＮ＋ａＮＳＥ＋ａＮＳＬ＋

　　ａＳＲ＋ａＤｒａｇ＋ａＰｒｏｐ＋Ｏ（ａＯｔｈｅｒ













）

（１）

其中：ｒ，ｖ分别表示位置和速度矢量；μＥ表示地心
引力常数；ａＮ表示多体引力摄动加速度，地月系
一般需要考虑太阳和月球中心天体摄动，相对位

置采用 ＪＰＬ实验室公布的 ＤＥ４０５／ＬＥ４０５星历插
值计算；ａＮＳＥ表示地球非球形摄动加速度，ａＮＳＬ表
示月球非球形摄动加速度；ａＳＲ表示太阳光压摄动
加速度；ａＤｒａｇ表示地球大气摄动加速度，一般超过
地球１２０ｋｍ高度即可忽略；ａＰｒｏｐ表示推进系统产
生的加速度；Ｏ（ａＯｔｈｅｒ）表示木星摄动、相对论效
应、潮汐及固体潮摄动等高阶小量，工程设计时一

般予以忽略。

当飞行器接近月球时，为避免数值积分计算

轨道时产生积分截断误差积累问题，宜采用

Ｊ２０００月心坐标系中的位置和速度矢量进行积分
运算。此时，需要将 Ｊ２０００地心坐标系中的位置
和速度矢量与Ｊ２０００月心坐标系中的位置和速度
矢量进行切换，切换方法一般是在飞行器穿越月

球影响球时刻，通过 ＪＰＬ星历计算月地相对位置
和速度矢量，并进行矢量相加。Ｊ２０００月心坐标
系中的轨道动力学模型与Ｊ２０００地心坐标系中的
形式类似，此处不赘述。

２．２　主要工程约束

载人登月任务需要考虑很多约束，一般而言，

约束条件包括轨道运动学约束、光照约束和测控

约束［３１－３７］。

２．２．１　轨道运动学约束
基于ＬＥＯ＋ＬＬＯ交会对接的载人登月任务

中，地月或月地转移轨道共有三种，分别为着陆器

地月转移轨道、载人飞船地月转移轨道和月地返

回轨道，除此之外，载人飞船与推进飞行器在

ＬＥＯ交会对接轨道和 ＬＬＯ轨道交会对接的环月
目标轨道（ＬｕｎａｒＤｅｓｔｉｎａｔｉｏｎＯｒｂｉｔ，ＬＤＯ）都受到
轨道运动学约束。按照时间先后顺序论述不同阶

段约束条件。

１）着陆器地月转移轨道约束：着陆器地月转
移飞行时长可在５ｄ左右选择，不严格限制，采用
近地点切向单脉冲加速奔月和近月点切向单脉冲

减速制动方式，瞄准 ＬＬＯ上第一次交会对接轨
道ＬＤＯ。
２）ＬＥＯ交会约束：载人飞船和推进飞行器在

ＬＥＯ共面近圆轨道交会对接，且满足交会相位差
约束。ＬＥＯ交会轨道面倾角 ｉＥ需与地面发射场
纬度Ｂ０和射向角Ａ０匹配，如式（２）所示。

ｃｏｓｉＥ＝ｓｉｎＡ０ｃｏｓＢ０ （２）
３）载人飞船地月转移轨道约束：载人飞船采

用绕月自由返回轨道进行地月转移（“星座计划”

推荐载人地月转移方式［３８］），与着陆器地月转移

轨道不同的是，除采用近地切向单脉冲加速奔月

外，近月端采用月心椭圆轨道三脉冲实现月球捕

获，绕月自由返回轨道还需满足绕月自由返回地

球再入点再入走廊约束。

４）月面共面下降和上升约束：由于月面动力
下降和上升分别约消耗２ｋｍ／ｓ速度增量，如果采
取非共面动力下降和上升，速度增量将快速增长，

工程中不可取。一般利用月球自转，设计 ＬＤＯ星
下点轨迹经过目标探测区域，如图３所示。

图３　ＬＤＯ共面下降和上升示意图
Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＬＤＯｃｏｐｌａｎａｒｄｅｓｃｅｎｄａｎｄａｓｃｅｎｄ

５）载人飞船月地返回轨道约束：考虑正常情
况下返回我国四子王旗着陆场，直接再入大气减

速后开伞着陆。由于四子王旗地理纬度约４２°，
宜采用跳跃式长航程再入弹道，要求月地返回出

发时刻，月球位于赤纬南纬绝对值较大的时段。

２．２．２　光照约束
光照约束即为太阳入射角约束，一般包含两

种约束：

１）月面动力下降时刻着陆点太阳入射角约
束：月球自转和公转同周期，恒星月周期平均长度

约为２７３２ｄ，月昼和月夜各一半。月球没有大
气，受太阳直晒，加之反照率仅７％左右，昼夜温
差很大，白天太阳直射处高达１２７℃，夜晚最低可
降至－１８３℃。受视觉和保温条件限制，月面科
考均安排在月昼早晨。Ａｐｏｌｌｏ－１１任务动力下降
过程中，受地形匹配导航敏感器反照率限制，太阳

入射角βＳ∈［５°，１４°］
［３４］，如图４所示。

２）地月或月地转移轨道太阳入射角约束：为
了保证长时间转移飞行过程中飞行器电源补给，

要求太阳帆板具有较好的受晒能力，即要求太阳

入射角满足上下限约束。

·２２·
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图４　着陆点太阳入射角约束示意图
Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｓｕｎａｎｇｌｅａｔｌａｎｄｉｎｇｓｉｔｅ

βＳ∈［βＳｍｉｎ，βＳｍａｘ］ （３）
地月或月地转移轨道大部分阶段贴近白道

面，飞行器大部分时间处于巡航状态，帆板与体轴

垂直且具有单轴自由度，考虑热电耦合的帆板在

阳光入射角约大于３６°时即可到达额定发电功率
要求（βＳ∈［３６°，９０°］）

［３５］。黄白夹角仅５°０９′，所
以，除非月食，绝大多数情况转移轨道太阳入射角

都满足约束，只需避开月食即可，如图５所示。

图５　月食太阳入射角对航天器受晒示意图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｓｕｎａｎｇｌｅｏｎｔｈｅ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｈｅｎｍｏｏｎｅｃｌｉｐｓｅ

２．２．３　测控约束
对于载人登月过程中，测控要满足任意时刻

至少有一个地面站满足观测要求，在飞行过程中

的关键制动点（包括地月转移加速、近月制动、月

面动力下降或上升、月地返回出发等）前３ｈ、后
４ｈ连续测控，精确定轨［３６］。

３　全任务规划方法

３．１　总体规划步骤

全任务规划需要分层分解，逐步实施。本节

分析各个阶段约束条件，制定总体规划策略。

所有约束中，月面动力下降时刻太阳入射角是

由着陆区域在月固系中的经纬度决定，任务事先给

定着陆点，动力下降时刻太阳入射角约束只能通过

窗口调节。因此，月面动力下降窗口受到强约束。

主要约束条件中，载人飞船月地返回轨道约

束是较强的约束。要想以较长航程直接再入大气

返回我国四子王旗着陆场，月地返回出发时刻，月

球赤纬值需为负值（南纬）绝对值较大处。对于

载人飞船绕月自由返回轨道而言，可以采用月心

椭圆轨道三脉冲捕获制动形成 ＬＬＯ。通过 ＬＬＯ
第一次交会完成等待时长调节三脉冲捕获制动所

需速度增量和从近地出发匹配 ＬＥＯ轨道倾角的
日窗口。着陆器地月转移轨道虽然采用近地点切

向加速出发，近月点切向减速制动，但制动后等待

时长有很大调整空间，只需 ＬＬＯ在第一次交会对
接时与载人飞船共面即可。

考虑上述因素，设计如下全任务规划策略：

步骤１：给定载人飞船绕月自由返回轨道近
月端椭圆轨道三脉冲捕获时长ＴＣ３～Ｔ

Ｃ
４，ＬＬＯ第一

次交会对接时长ＴＣ４～Ｔ
Ｃ
５，月面动力下降到动力上

升时长（包含月面科考）ＴＡ５～Ｔ
Ａ
８，ＬＬＯ第二次交会

对接时长ＴＡ８～Ｔ
Ａ
９，ＬＬＯ第二次交会完成后航天员

和月球样品转移时长ＴＣ８～Ｔ
Ｃ
９，从ＬＬＯ三脉冲返回

地球变轨时长 ＴＣ１０～Ｔ
Ｃ
１１，初始化月面动力下降时

刻ＴＡ５。判断是否为月昼早晨：是，转入步骤２；否，
以一定步长调整ＴＡ５，再次搜索计算。

步骤２：计算目标着陆区域该时刻太阳入射
角βＳ，判断是否满足约束条件 βＳｍｉｎ≤βＳ≤βＳｍａｘ：
是，转入步骤３；否，返回步骤１。

步骤３：由ＴＡ５计算Ｔ
Ｃ
１１（详见３２２节），计算

ＴＣ１１时刻月球赤纬值，判断能否返回目标着陆场：
是，转入步骤４；否，返回步骤２。

步骤４：初始化ＴＡ５～Ｔ
Ａ
４＝０ｄ，计算Ｔ

Ｃ
３时刻是

否存在 ＬＥＯ出发倾角满足约束的绕月自由返回
轨道：是，转入步骤５；否，调整 ＴＡ５～Ｔ

Ａ
４，重复计算

是否存在绕月自由返回轨道，直至 ＴＡ５～Ｔ
Ａ
４≤５ｄ，

如果都不存在满足约束的绕月自由返回轨道，返

回步骤３，调整ＴＡ５。
步骤 ５：计算 ＴＡ５时刻月面共面下降和上升

ＬＤＯ轨道参数，根据步骤４计算的 ＴＡ５～Ｔ
Ａ
４，计算

出ＴＣ３～Ｔ
Ｃ
４载人飞船绕月自由返回轨道三脉冲月

球捕获速度增量，判断是否可以承受速度增量代

价：是，转入步骤６；否，返回步骤４。
步骤６：根据步骤４计算的 ＴＡ５～Ｔ

Ａ
４，由 Ｔ

Ａ
５时

刻月面共面下降和上升 ＬＤＯ轨道参数计算出 ＴＡ３
时刻ＬＤＯ参数，搜索ＴＡ３～Ｔ

Ａ
２，计算着陆器地月转

移窗口ＴＡ１～Ｔ
Ａ
２及对应轨道参数，通过调整 Ｔ

Ａ
３～

ＴＡ２使Ｔ
Ａ
１时刻地心倾角满足发射场发射方位角约

束，且使ＴＡ１＜Ｔ
Ｂ
０（着陆器发射失败则中止后续任

务）。

步骤７：由ＴＣ２时刻绕月自由返回轨道参数计
算推进飞行器ＬＥＯ交会窗口ＴＢ１～Ｔ

Ｂ
２和发射调相

段轨道参数ＴＢ０～Ｔ
Ｂ
１。

３．２　主要阶段轨道窗口计算方法

全任务规划按照上述 ７个步骤顺序反馈迭
代。其中步骤１和步骤２只需通过简单的日 －
地－月空间几何方位即可判断，步骤３～６需要计
算环月目标轨道ＬＤＯ参数、载人飞船月地定点返

·３２·
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回轨道参数、绕月自由返回轨道参数、着陆器地月

转移轨道参数，本节着重介绍这４段轨道窗口规
划方法，推进飞行器 ＬＥＯ交会调相研究比较成
熟，本节不展开讨论。

３．２．１　环月目标轨道窗口计算方法
１）月固系中轨道面解析计算模型
一般而言，月面短期科考时长小于１４ｄ（半

个阴历月），载人飞船采用绕月自由返回轨道或

混合轨道进行地月转移，近月制动后形成月心逆

行ＬＤＯ，与着陆器交会对接。
月固系中倾角和升交点经度几何关系如图６

所示，在球面三角△ＡＢＣ中和△ＡＤＥ中，分别存
在如式（４）所示直角球面三角关系。

ｔａｎＰ＝ｓｉｎ［０．５（π－λ
·ｔ）］ｔａｎＡ

ｔａｎ（π－ｉＬ）＝ｓｉｎ（０．５π）ｔａｎ{ Ａ
（４）

对于着陆点在月球北半球的情况而言，着陆

时处于轨道降轨段，月固系中轨道倾角、升交点经

度和近拱点角距分别为：

ｉＬ＝π－ａｒｃｔａｎ｛ｔａｎ（Ｐ）ｓｉｎ（０．５π）／ｓｉｎ［０．５（π－λ
·ｔ）］｝

ΩＬ＝λＰ＋０．５（π＋λ
·ｔ）

ωＬ＝ａｒｃｃｏｓ｛ｃｏｓ（Ｐ）ｃｏｓ［０．５（π＋λ
·ｔ

{
）］｝

（５）
对于着陆点在月球南半球的情况而言，着陆

时处于轨道升轨段。此时，月固系中倾角、升交点

经度和近拱点角距分别为：

ｉＬ＝π－ａｒｃｔａｎ｛ｔａｎ（－Ｐ）ｓｉｎ（０．５π）／ｓｉｎ［０．５（π－λ
·ｔ）］｝

ΩＬ＝λＰ－０．５（π－λ
·ｔ）

ωＬ＝２π－ａｒｃｃｏｓ｛ｃｏｓ（－Ｐ）ｃｏｓ［０．５（π－λ
·ｔ

{
）］｝

（６）

２）Ｊ２０００月心系ＬＤＯ计算方法
求解了着陆时刻月固系中的 ＬＤＯ倾角、升交

点经度和近拱点角距之后，只需知道 ＬＤＯ高度
ｈＬＤＯ，即可通过坐标转化计算此时Ｊ２０００月心系中
的轨道参数。月固系中修正轨道六根数近月距、

偏心率和真近点角分别为：

ｒＬ＝ＲＭ＋ｈＬＤＯ
ｅＬ＝０
ｆＬ＝０

{
°

（７）

将修正轨道六根数转化为位置及速度矢量

（ｒＬ，ｖＬ），通过 Ｊ２０００月心系和月固系转化关系
（转化方法详见文献［３７］），可以得到 Ｊ２０００月心
系中该时刻ＬＤＯ位置和速度矢量（ｒＭＪ２，ｖＭＪ２）。
３）月面动力下降窗口计算方法
月面动力下降窗口只需计算着陆区域太阳入

射角是否满足约束。图 ７给出了虹湾（４３°Ｎ，
３１°Ｗ）２０２５年１月太阳入射角５°≤βＳ≤１４°的窗
口，可见，每个阴历月有两个窗口期，一个是月昼

早晨，另一个是月昼黄昏（不可用），每月一次的

月面动力下降窗口可持续约２４ｈ。
３．２．２　月地定点返回轨道窗口计算方法

如全任务规划策略步骤３所述，如果给定月面
动力下降时刻到月地返回出发时刻时长ＴＣ６～Ｔ

Ｃ
１１，

则月地定点返回轨道窗口与月面动力下降窗口存

在耦合关系。由于月地返回轨道真空近地点在月

地返回出发时刻月球反垂点附近（真空近地点是指

不考虑大气阻力的月地快速返回轨道假想近地点，

月球反垂点是指某时刻月地连线延长线与地球表

面的交点）［３９］，如需返回中高纬度着陆场，除需调

整月地返回出发时刻，使月球赤纬满足约束条件

外，还需预留约２４９ｈ（ＴＣ９～Ｔ
Ｃ
１０），匹配着陆场经度。

月球公转和地球自转同方向，周期如式（８）所示。

图６　月固系中倾角和升交点经度几何关系
Ｆｉｇ．６　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｔｈｅｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅａｓｃｅｎｄｉｎｇｎｏｄｅｌｏｎｇｉｔｕｄｅｉｎｔｈｅｌｕｎａｒｃｅｎｔｒｉｃｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

·４２·
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图７　２０２５年１月虹湾太阳入射角满足动力
下降约束窗口

Ｆｉｇ．７　Ｗｉｎｄｏｗｓａｔｉｓｆｉｅｄｓｏｌａｒｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｆｏｒ
ｌｕｎａｒｄｅｓｃｅｎｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎＪａｎ．２０２５

ＴＣ９～Ｔ
Ｃ
１０＝

２π
ωＥ－ωＭ

≈２４．９ｈ （８）

式中，ωＥ，ωＭ 分别为地球自转和月球公转角
速度。

１）定点返回地球对月球赤纬要求
月地返回再入一般采用长航程（＞６０００ｋｍ），再

入角≈－６°，再入点到真空近地点地心扫角 Δｆ
满足：

ｔａｎ＝ ｅ·ｓｉｎ（２π－Δｆ）
１＋ｅ·ｃｏｓ（２π－Δｆ）

（９）

式中，ｅ为月地返回轨道偏心率，一般约等于
０９７。计算可得Δｆ＝１２２°。

图８为月地返回再入真空近地点纬度估算示
意图。以我国四子王旗（约１１２°Ｅ，４２°Ｎ）着陆
场为例，考虑沿途地面测控需要，一般采用４３°倾
角弹道 －升力式再入，弧长 ＢＤ所对应的地心角

ＢＤ
←→
＝１２２°，地心航程扫角ＢＯ

←→
＝７０°［３６］。易知，在

球面三角ΔＯＡＧ中ＧＯ
←→
为４２°，则由球面三角形公

式得：

ｓｉｎＧＯ
←→
＝ｓｉｎＡＯ

←→
ｓｉｎ∠ＯＡＧ （１０）

图８　月地返回再入真空近地点纬度估算示意图
Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｌａｔｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｒｅｅｎｔｒｙｖａｃｕｕｍｏｒｂｉｔｆｒｏｍｔｈｅｍｏｏｎ

ＡＯ
←→
为７８８°，再入点 Ｂ对应ＡＢ

←→
为８８°，真空

近地点 Ｄ对应ＡＤ
←→
为 ２１°。在球面三角△ＤＡＦ

中有

ｓｉｎＤＦ
←→
＝ｓｉｎＡＤ

←→
ｓｉｎ∠ＤＡＦ （１１）

由式（１１）可知，ＤＦ
←→
约为 １４２°，即真空近地

点Ｄ纬度值。因此，想要以文献［３６］所述航程和
倾角返回四子王旗。在步骤３中，可以初步约束
月地返回出发时刻月球赤纬值小于－１４２°。
２）月面下降着陆与定点返回窗口耦合
设置ＴＣ６～Ｔ

Ｃ
１１＝７５ｄ，仍以虹湾着陆时太阳

入射角５°≤βＳ≤１４°为例，则２０２５年着陆虹湾，同
时满足返回四子王旗的月面动力下降窗口，如

图９所示。

图９　２０２５年着陆虹湾且返回四子王旗的
月面动力下降窗口

Ｆｉｇ．９　ＬｕｎａｒｄｅｓｃｅｎｄｗｉｎｄｏｗｆｏｒｌａｎｄｉｎｇＳｉｎｕｓ
ＩｒｉｄｕｍａｎｄｒｅｔｕｒｎＳｉｚｉｗａｎｇＢａｎｎｅｒｉｎ２０２５

由图９可见，由于考虑返回地球中高纬四子
王旗约束，虹湾月面动力下降窗口减小。２０２５年
只有４、５、６、１０、１１和 １２共 ６个月存在为期约
２４ｈ窗口。再向后推算７５ｄ，即可得到月地返回
出发窗口区间。

３）月地返回轨道设计模型与求解方法
要想定点返回四子王旗着陆场，需在月地返

回出发窗口区间前２５ｈ范围内，匹配地固系中的
着陆场经度。匹配着陆场经度时以１５（°）／ｈ地
球自转角速度为 Ｎｅｗｔｏｎ迭代割线斜率，可迭代
２～３次匹配目标经度值，轨道设计方法及算例验
证如文献［４０］所述，此处不再赘述。

值得讨论的是，由于ＬＬＯ轨道面相对于惯性
空间摄动运动范围有限，而月球在围绕地球以约

１３２（°）／ｄ角速率公转，并非任意ＬＬＯ任何时候
都存在单脉冲月地返回轨道［３２，３９］。此时，需要三

脉冲异面变轨，步骤如下：

步骤１：第 １次脉冲先将应急返回飞船从
ＬＬＯ切向加速进入月心椭圆轨道，该椭圆轨道面
与初始ＬＬＯ轨道面法向一致。

·５２·
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步骤２：待飞行至椭圆轨道远月点，实施第二
次变轨脉冲，调整椭圆轨道面法向与地月连线延

长线方向垂直。

步骤３：飞行至与地月连线延长线的交线和
近月点附近，寻找最优时机，实施第三次变轨脉

冲，进入月地返回轨道。

图１０给出了最差情况，即环月轨道面与月地
连线垂直的三脉冲变轨示意图。

图１０　ＬＬＯ应急返回变轨方案示意图
Ｆｉｇ．１０　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｍｅｒｇｅｎｃｙｒｅｔｕｒｎｐｌａｎｆｏｒｍＬＬＯ

ＬＬＯ应急返回变轨可以采用月心二体轨道解
析计算初值，再进一步计算高精度轨道动力学模

型解。已有研究表明：对于 ＬＬＯ高约１１１ｋｍ、月
心椭圆周期为 ２４～４８ｈ的情况而言，最差情况
下，三脉冲变轨速度增量值小于１４５０ｍ／ｓ，椭圆
周期为４８ｈ相比２４ｈ情况能减少约１３４ｍ／ｓ的
速度增量［１７，４１］。

３．２．３　绕月自由返回轨道窗口计算方法
载人登月任务初期，为了保证航天员在地月

转移段任务中止后仍能安全返回地球，载人飞船

通常采用绕月自由返回轨道进行地月转移。技术

成熟度增加后可以考虑采用混合轨道方式进行地

月转移。ＮＡＳＡ注重工程实施安全性，推荐采用
绕月自由返回轨道，并在近月点减速制动成月心

大椭圆轨道，在远月点附近轨道面交线处变轨，再

次飞抵近月点轨道机动圆化的三脉冲变轨

方式［３８］。

１）绕月自由返回轨道设计模型与求解方法
绕月自由返回轨道在近地出发、近月点和返

回地球再入时刻都存在较为苛刻的约束，约束参

数类型不同，敏感度不同，且分布在三个可变时间

点。绕月自由返回轨道再入点参数与近地出发参

数敏感度高，对轨道动力学模型精度要求较高，导

致直接采用非线性优化算法和高精度模型的求解

策略往往不能计算出结果。作者在文献［４２］中
提出了采用近月点参数作为设计变量，采用逆向

和正向高精度数值积分相结合的方式设计绕月自

由返回轨道。并在后续研究中，消除了逆向数值

积分插值近地点截断误差导致再次正向积分误差

放大的问题［４３］，此外不再赘述。

２）自适应ＬＥＯ相位精确窗口计算方法
文献［４２］提出的载人飞船绕月自由返回轨

道设计方法可以计算得到匹配 ＬＥＯ倾角的绕月
自由返回轨道。但基于 ＬＥＯ ＋ＬＬＯ交会对接的
载人登月任务中，绕月自由返回轨道出发窗口还

需要匹配 ＬＥＯ交会对接完成后的相位。先计算
地月转移出发时刻倾角能够匹配 ＬＥＯ轨道倾角
的一组绕月自由返回轨道参数作为初始值。设这

组轨道近月点时刻为 ｔｏｌｄｐｒｌ，地月转移出发时刻与
ＬＥＯ交会对接完成时刻相位差为 ΔｕＬＥＯ，则自适
应ＬＥＯ相位差的绕月自由返回轨道近月点时
刻为：

ｔｎｅｗｐｒｌ＝ｔ
ｏｌｄ
ｐｒｌ＋λ·ΔｕＬＥＯ·ＴＬＥＯ／（２π） （１２）

式中，ＴＬＥＯ为ＬＥＯ轨道周期。以ｔ
ｎｅｗ
ｐｒｌ作为新的近月

点时刻，用文献［４２］高精度绕月自由返回轨道设
计方法，计算新的绕月自由返回轨道，迭代直至

ΔｕＬＥＯ＜ε（容许误差）。实际计算时，为了提高迭
代计算效率和稳定性，可以增加牛顿迭代因子λ。
３）月心大椭圆三脉冲变轨方案
ＮＡＳＡ充分吸收Ａｐｏｌｌｏ－１３任务的经验和教

训，特别强调绕月自由返回轨道对于航天员安全

保障的必要性，提出通过月心椭圆轨道扩展月面

可达域的方案［４１］，如图１１所示。

图１１　二体模型估算月心椭圆变轨轨道示意图
Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｌｕｎａｒｅｌｌｉｐｓｅ

ｏｒｂｉｔｕｓｉｎｇｔｗｏｂｏｄｙｍｏｄｅｌ

在绕月自由返回轨道近月点施加一次切向月

球捕获减速制动脉冲，形成月心椭圆轨道，在远月

点附近轨道面交线处实施第二次脉冲，待再次飞

回近月点时，第三次脉冲将轨道圆化。这种方案

需要增加月心大椭圆过渡轨道飞行时长和一定速

度增量等额外的代价，但是保留了地月转移段的

绕月自由返回安全特性，变轨后也具有良好的飞

行稳定性。易知，椭圆轨道远月点高度与周期正

相关，远月点速度与周期反相关，远月点附近第二

·６２·
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次脉冲尽可能小与椭圆变轨额外飞行时长尽可能

短二者是对立而不可兼得的。

椭圆轨道变轨方案设计变量多，直接采用高精

度模型优化计算存在初值猜测的困难。宜先利用

月心二体轨道模型估算初值，再用高精度模型优化

修正求解。月心二体模型解析计算公式和高精度

模型计算方法详见文献［１７］，研究表明，第一次和
第三次速度增量和不变（该算例恒为９４７６４８ｍ／
ｓ），即从一个固定的绕月自由返回轨道近月点变轨
形成环月目标圆轨道的总能量消耗不变。

调整轨道面的第二次速度增量脉冲大小受两

轨道异面差和变轨处真近点角值影响很大，如

图１２所示，异面差越大，速度增量脉冲越大，变轨
处真近点角距离近月点越近，速度增量脉冲越大。

椭圆变轨方案理论上可以实现全月面到达，需携

带约２５５０ｍ／ｓ速度增量对应的燃料用于月球捕
获制动。而实际工程中，飞行器很难携带这么多

速度增量对应的燃料用于近月制动。因此，应采

用环月等待时长和尽可能将绕月自由返回轨道近

月段轨道面设计的接近ＬＤＯ轨道面等其他方式，
调整交线变轨处的真近点角，用来减小第二次速

度脉冲，减小全月面到达需要的额外代价，这也是

ＮＡＳＡ推荐的策略［４１］。

图１２　第二次调整轨道面速度脉冲与交线和异面差关系
Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍｐｕｌｓｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｖｅｒｓｕｓｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｎｇ

ｌｉｎｅａｎｄｔｈｅａｎｇｌｅｏｆｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｂｉｔａｌｐｌａｎｅｓ

３．２．４　着陆器地月转移轨道窗口计算方法
着陆器地月转移轨道完成近月点切向制动减

速后形成 ＬＬＯ，等待若干天演化成环月轨道第一
次交会的ＬＤＯ，期间不施加调整轨道面的轨道控
制机动。这一约束使着陆器地月转移轨道窗口尤

为关键，决定能否共面ＬＬＯ交会以及月面着陆点
共面下降和上升。如前文所述，后续任务已经给

出了ＬＬＯ第一次交会对接时的ＬＤＯ轨道参数，着
陆器地月转移轨道窗口规划问题转变为设计环月

等待时长（ＴＡ２～Ｔ
Ａ
３）和地月转移（Ｔ

Ａ
１～Ｔ

Ａ
２）对应轨

道参数计算问题。文献［４４］中提出了精确轨道
和窗口参数分层搜索方法，并给出算例验证，此处

不再赘述。

仿真算例表明：高精度轨道动力学模型中，

ＬＤＯ轨道摄动演化范围较大且不规律，采用高精
度轨道动力学模型数值积分计算是十分必要的。

一个朔望月存在两个着陆器月窗口区间，窗口区

间大小与ＬＥＯ出发倾角正相关。

４　算例

仍以２０２５年实施载人登月，探测目的地为虹
湾，从海南文昌发射场发射，并返回四子王旗为假

想场景为例，任务背景描述详见１２节。

４．１　环月目标轨道

如３．２．２节所述，设置月面动力下降到月地
返回加速时长（ＴＣ６～Ｔ

Ｃ
１１）为７５ｄ，考虑虹湾地区

月面动力下降阳光入射角 βＳ∈［５°，１４°］和月地
定点返回四子王旗对月地返回时刻月球赤纬的耦

合约束，２０２５年只４、５、６、１０、１１和１２共６个月存
在为期约２４ｈ的窗口。以４月窗口为例，２０２５－
０４－０８Ｔ１８：３５：０００００ＵＴＣＧ时刻虹湾阳光入射
角变为５°，开始新一轮的月昼，符合月面动力下
降条件。设置ＬＤＯ高１００ｋｍ，按照３．２．１节所述
方法，可得如表２所示的该时刻月心 Ｊ２０００坐标
系中的ＬＤＯ修正轨道六根数。

表２　月面动力下降时刻环月目标轨道六根数

Ｔａｂ．２　Ｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｕｎａｒｄｅｓｔｉｎａｔｉｏｎｏｒｂｉｔａｔ

ｔｈｅｍｏｍｅｎｔｏｆｌｕｎａｒｄｅｓｃｅｎｄ

κＭＪ２ ｅＭＪ２ ｉＭＪ２ ΩＭＪ２ ωＭＪ２ ｆＭＪ２

１８３８．２０ｋｍ ０．００ １４８．５０°６３．７５２°１１２．２８° ０．００°

表２中：κ、ｅ、ｉ、Ω、ω、ｆ分别为修正轨道六根
数中的近心距、偏心率、倾角、升交点赤经、近拱点

角距、真近点角。下标“ＭＪ２”表示月心 Ｊ２０００坐
标系。

４．２　月地定点返回轨道

月地定点返回时刻为月面动力下降时刻

２０２５－０４－０８Ｔ１８：３５：０００００ＵＴＣＧ之后７５ｄ：
２０２５－０４－１６Ｔ１７：３５：０００００ＵＴＣＧ。此时，月球
赤纬值为－２６４°Ｓ，小于 －１４２°，符合定点返回
四子王旗条件。按照 ３２２节方法可以得到如
表３所示的月心Ｊ２０００坐标系中的月地返回轨道
修正轨道六根数。

·７２·
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表３　月地返回轨道入轨时刻月心
Ｊ２０００坐标系中的六根数

Ｔａｂ．３　Ｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｒａｎｓｅａｒｔｈｉｎｊｅｃｔｉｏｎｉｎ
ｍｏｏｎｃｅｎｔｅｒｅｄＪ２０００ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

κＭＪ２ ｅＭＪ２ ｉＭＪ２ ΩＭＪ２ ωＭＪ２ ｆＭＪ２

１８３８．２０ｋｍ １．４３８ １５２．９６°１８１．２０°３０２．５７°０．００°

该条轨道约于 ２０２５－０４－１９Ｔ６：４３：４１．２５０
ＵＴＣＧ抵达真空近地点，真空近地点在地球固连
坐标系中经度为７９３９°Ｅ，地心 Ｊ２０００坐标系中
的修正轨道六根数如表４所示。

表４　月地返回轨道真空近地点时刻
地心Ｊ２０００坐标系中的六根数

Ｔａｂ．４　Ｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｒａｎｓｅａｒｔｈｏｒｂｉｔａｔ
ｔｈｅｍｏｍｅｎｔｏｆｖａｃｕｕｍｐｅｒｉｇｅｅｉｎ
ｅａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｅｄＪ２０００ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

κＥＪ２ ｅＥＪ２ ｉＥＪ２ ΩＥＪ２ ωＥＪ２ ｆＥＪ２

６４２３．１４ｋｍ０．９７５８ ３３．２９° １２．５２° ４１．５１° ０．００°

表４中，下标“ＥＪ２”表示地心 Ｊ２０００坐标系。
采用三脉冲方案实施月地定点返回的速度增量分

别 为 ０５６２ ７３ ｋｍ／ｓ， ０１９１ ３９ ｋｍ／ｓ和
０３５９３５ｋｍ／ｓ。　

４．３　绕月自由返回轨道

为尽可能提升运载能力，使海南文昌发射的

射向角接近９０°，且考虑降低近地一次交会的燃
料消耗，采用３．２．３节自适应ＬＥＯ相位调整的载
人飞船绕月自由返回轨道设计方法，计算得到一

条２０２５－０３－２９Ｔ４：１４：１８．７５０ＵＴＣＧ近地出发
的绕月自由返回轨道，近地出发时刻地心 Ｊ２０００
坐标系中的轨道六根数如表５所示。

表５　绕月自由返回轨道近地出发时刻
地心Ｊ２０００坐标系中的六根数

Ｔａｂ．５　Ｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｉｒｃｕｍｌｕｎａｒｆｒｅｅｒｅｔｕｒｎ
ｏｒｂｉｔａｔｔｈｅｍｏｍｅｎｔｏｆｔｒａｎｓｌｕｎａｒｉｎｊｅｃｔｉｏｎｉｎ

ｅａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｅｄＪ２０００ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

κＥＪ２ ｅＥＪ２ ｉＥＪ２ ΩＥＪ２ ωＥＪ２ ｆＥＪ２

６６４８．８４ｋｍ０．９７１２ ２０．２４° ３１４．０９°１４０．９８°０．００°

该条轨道约于２０２５－０３－３１Ｔ１８：３５：０００００
ＵＴＣＧ抵达 ２００ｋｍ高近月点，近月点时刻月心
Ｊ２０００坐标系中的修正轨道六根数如表６所示。

表６　绕月自由返回轨道近月点时刻
月心Ｊ２０００坐标系中的六根数

Ｔａｂ．６　Ｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｉｒｃｕｍｌｕｎａｒｆｒｅｅｒｅｔｕｒｎ
ｏｒｂｉｔａｔｔｈｅｍｏｍｅｎｔｏｆｐｅｒｉｌｕｎｅｉｎｍｏｏｎｃｅｎｔｅｒｅｄ

Ｊ２０００ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

κＭＪ２ ｅＭＪ２ ｉＭＪ２ ΩＭＪ２ ωＭＪ２ ｆＭＪ２

１８５８．２０ｋｍ１．４６４５１５２．９１°１８３．１９°１４０．９８°０．００°

到达近月点后，采用周期为２４ｈ的月心大椭
圆调整轨道面与ＬＤＯ轨道面一致，三脉冲变轨的
速度增量分别为 ０３６５０２ｋｍ／ｓ、０２６６９０ｋｍ／ｓ
和０５６０６４ｋｍ／ｓ。

推进飞行器的发射窗口和轨道参数需根据载

人飞船近地加速进入绕月自由返回轨道之前的

ＬＥＯ轨道参数和 ＬＥＯ交会对接相位要求逆向推
算。我国已经掌握ＬＥＯ交会对接技术，相关文献
较多，此处不再赘述相关方法和轨道窗口参数。

４．４　着陆器地月转移轨道

仍假定 ＴＣ５ ～Ｔ
Ｃ
６为 ５ｄ，以 ２０２５－０３－２７Ｔ

１８：３５：００．０００ＵＴＣＧ时刻作为 ＴＡ２逆向搜索开始
时刻，求解该时刻前一个月的月窗口，至２０２５－
０２－２７Ｔ１８：３５：００．０００ＵＴＣＧ结束。文献［４４］指
出一个朔望月存在两个着陆器月窗口区间，窗口

区间大小与 ＬＥＯ出发倾角正相关。考虑发射场
指挥协调时间，２０２５－０３－２７Ｔ１８：３５：００．０００
ＵＴＣＧ至２０２５－０３－２０Ｔ１７：５０：００．０００ＵＴＣＧ月
窗口不可用，设置搜索区间为 ２０２５－０３－１１Ｔ
０４：３５：００．０００至２０２５－０３－１６Ｔ０４：３５：００．０００ＵＴＣＧ，
计算得到ＴＡ２时刻为２０２５－０３－８Ｔ１８：３５：００．０００
ＵＴＣＧ，ＴＡ１时刻为 ２０２５－０３－０３Ｔ１５：２８：４５．０００
ＵＴＣＧ的一条着陆器地月转移轨道。该条轨道近
地出发时刻地心 Ｊ２０００坐标系中的修正轨道六
根数如表 ７所示。到达近月点只需切向减速
０７８１ｋｍ／ｓ即可制动成为环月圆轨道，等待载人
飞船抵达环月圆轨道进行ＬＬＯ第一次交会对接。

表７　着陆器地月转移轨道近地出发时刻
地心Ｊ２０００坐标系中的六根数

Ｔａｂ．７　Ｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｕｎａｒｌａｎｄｅｒｔｒａｎｓｌｕｎａｒ
ｏｒｂｉｔａｔｔｈｅｍｏｍｅｎｔｏｆｔｒａｎｓｌｕｎａｒｉｎｊｅｃｔｉｏｎｉｎ

ｅａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｅｄＪ２０００ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

κＥＪ２ ｅＥＪ２ ｉＥＪ２ ΩＥＪ２ ωＥＪ２ ｆＥＪ２

６７７８．１４ｋｍ０．９６５７ ２６．６４° １９．８５° ２６８．４０°０．００°

·８２·



　第６期 贺波勇，等：近地一次环月两次交会的载人登月任务规划

５　结论与展望

论文介绍了近地一次环月两次交会的载人登

月任务飞行模式特点和应用前景，假定未来载人

登月任务基本需求，分析了主要约束条件，制订了

近地一次环月两次交会的载人登月任务规划步

骤，并分步提出了主要阶段轨道窗口规划方法。

１）提出的全任务规划策略分层迭代实施，使
全任务规划问题得以分解分步计算。

２）地面一次发射、低地球轨道交会组装和环
月低轨轨道交会组装模式均是近地一次环月两次

交会飞行模式的子集，全任务规划问题都可参考

论文所提策略简化实施。

３）主要阶段轨道及窗口计算均采用高精度
轨道动力学模型，计算结果可以直接用于未来工

程实际标称飞行方案设计，工程应用价值高。

论文制定的全任务规划策略是基于作者在该

问题先期研究认识基础上的解决方案，如果能将人

工智能和并行超算等技术引入复杂航天任务规划

问题，可更加自主、便捷地解决问题，也能将更多优

化指标纳入优化问题，计算Ｐａｒｅｔｏ前沿，得到更贴
近工程总体优化的方案和轨道窗口数据集合。
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ｍｉｓｓｉｏｎｓｕｐｐｏｒｔｅｄｂｙｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：Ｎａｔｉｏｎａｌ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７：６４－６６．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　盛英华，张晓东，梁建国，等．载人登月飞行模式研
究［Ｊ］．宇航学报，２００９，３０（１）：１－７．
ＳＨＥＮＧＹｉｎｇｈｕａ，ＺＨＡＮＧＸｉａｏｄｏｎｇ，ＬＩＡＮＧＪｉａｎｇｕｏ，ｅｔａｌ．
Ａｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｈｕｍａｎｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｓ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，３０（１）：１－７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　李桢，周建平，程文科，等．环月轨道交会的奔月方
案［Ｊ］．国防科技大学学报，２００９，３１（１）：１６－２０．
ＬＩＺｈｅｎ，ＺＨＯＵＪｉａｎｐｉｎｇ，ＣＨＥＮＧＷｅｎｋｅ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ
ｏｎｌｕｎａｒｍｉｓｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，３１（１）：
１６－２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　彭祺擘，李桢，李海阳．载人登月飞行方案研究［Ｊ］．上
海航天，２０１２，２９（５）：１４－１９，７２．
ＰＥＮＧＱｉｂｏ，ＬＩＺｈｅｎ，ＬＩＨａｉｙａｎｇ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒ
ｍｉｓｓｉｏｎｆｌｉｇｈｔｍｏｄｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｈａｎｇｈａｉ，２０１２，２９（５）：
１４－１９，７２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　贺波勇，曹鹏飞，罗亚中，等．环月轨道交会的载人登月
任务轨道与窗口规划［Ｊ］．深空探测学报，２０１７，４（５）：
４７１－４７６．
ＨＥＢｏｙｏｎｇ，ＣＡＯＰｅｎｇｆｅｉ，ＬＵＯＹａｚｈｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎ
ｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｗｉｎｄｏｗｄｅｓｉｇｎｆｏｒｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒｆｏｒｓｉｄｅ
ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｅｅｐＳｐａｃｅＥｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ，２０１７，
４（５）：４７１－４７６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１７］　贺波勇．载人登月轨道精确可达域数值延拓分析方
法［Ｄ］．长沙：国防科技大学，２０１７：３－７．
ＨＥＢｏｙｏｎｇ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｐｐｒｏａｃｈｅｓｆｏｒｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒｅａｃｈａｂｌｅｓｅｔｓ
ｏｆｍａｎｎｅｄ ｌｕｎａｒ ｏｒｂｉｔｓ ｕｓｉｎｇ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｃｏｎｔｉｎｕａｔｉｏｎ
ｔｈｅｏｒｙ［Ｄ］． Ｃｈａｎｇｓｈａ： ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆＤｅｆｅｎｓｅ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７：３－７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　曹鹏飞．基于 Ｌ２点空间站的载人月球探测轨道研
究［Ｄ］．长沙：国防科技大学，２０１７：２－６．
ＣＡＯＰｅｎｇｆｅｉ．Ｓｔｕｄｙｏｎｏｒｂｉｔｓｏｆｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒｍｉｓｓｉｏｎｓｕｐｐｏｒｔｅｄ
ｂｙｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎｏｎＬ２ｐｏｉｎｔ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７：２－６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　彭坤，杨雷．利用地月间空间站的载人登月飞行模式分
析［Ｊ］．宇航学报，２０１８，３９（５）：４７１－４８１．
ＰＥＮＧＫｕｎ，ＹＡＮＧＬｅｉ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｈｕｍａｎｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ
ｆｌｉｇｈｔｍｏｄｅｓｖｉａｃｉｓｌｕｎａｒｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，３９（５）：４７１－４８１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　ＤｅｍｅｙｅｒＪ，ＧｕｒｆｉｌＰ．Ｔｒａｎｓｆｅｒｔｏｄｉｓｔａｎｔｒｅｔｒｏｇｒａｄｅｏｒｂｉｔｓ
ｕｓｉｎｇｍａｎｉｆｏｌｄｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２００７，３０（５）：１２６１－１２６７．

［２１］　ＳａｎｔｏｖｉｎｃｅｎｚｏＡ．Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｓｔｕｄｙｆｏｒｓｕｓｔａｉｎａｂｌｅｌｕｎａｒ
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ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ［Ｒ］．ＥＳＡＣＤＦＳｔｕｄｙＲｅｐｏｒｔ－３３（Ａ），２００４：
５５－５９．

［２２］　ＹａｚｄｉＫ，ＭｅｓｓｅｒｓｃｈｍｉｄＥ．Ａｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ
ｕｓｉｎｇｌｕｎａｒｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｎｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，１２（３）：２３１－２４０．

［２３］　高启滨，张洪礼，韩潮．基于地月 Ｌ１点的载人登月飞行
方案分析［Ｊ］．载人航天，２０１４，２０（６）：５６２－５６８．
ＧＡＯＱｉｂｉｎ，ＺＨＡＮＧＨｏｎｇｌｉ，ＨＡＮＣｈａｏ．Ｆｌｉｇｈｔｓｃｈｅｍｅｏｆ
ｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｆｉｒｓｔｅａｒｔｈｌｕｎａｒ
ｌａｇｒａｎｇｉａｎｐｏｉｎｔＬ１［Ｊ］．ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０１４，２０（６）：
５６２－５６８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　ＨｏｐｋｉｎｓＪＢ，ＰｒａｒｔｔＷ，ＢｕｘｔｏｎＣ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｐｏｓｅｄｏｒｂｉｔｓａｎｄ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｆｏｒｈｕｍａｎ ｍｉｓｓｉｏｎｓｔｏ ｔｈｅ ＥａｒｔｈＭｏｏｎ Ｌ２
ｒｅｇｉｏｎ［Ｃ］／／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ６４ｔｈ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＣｏｎｇｒｅｓｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ，２０１３：１－２．

［２５］　ＡｌｄｒｉｎＢ．Ｃｙｃｌｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｃｅｐｔｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ
ＳＡＩＣＰｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｏｔｈｅＩｎｔｅｒｐｌａｎｅｔａｒｙＲａｐｉｄＴｒａｎｓｉｔＳｔｕｄｙ
Ｍｅｅｔｉｎｇ，ＵＳＡ，１９８５．　

［２６］　杨雷，向开恒，童科伟，等．基于地月周期重访轨道空间
站的载人月球探测方案设想［Ｊ］．载人航天，２０１３，
１９（５）：４７－５１．
ＹＡＮＧＬｅｉ，ＸＩＡＮＧＫａｉｈｅｎｇ，ＴＯＮＧＫｅｗｅｉ，ｅｔａｌ．Ａｍａｎｎｅｄ
ｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｂａｓｅｄｏｎＥａｒｔｈＭｏｏｎ
ｃｙｃｌｅｒｏｒｂｉｔｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０１３，
１９（５）：４７－５１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２７］　贺波勇，李海阳，李飞，等．载人登月周期重访轨道保持
策略设计［Ｊ］．载人航天，２０１６，２２（４）：４１１－４１６．
ＨＥＢｏｙｏｎｇ，ＬＩＨａｉｙａｎｇ，ＬＩＦｅｉ，ｅｔａｌ．Ａｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒｍａｎｎｅｄ
ｌｕｎａｒｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｙｃｌｅｒｏｒｂｉｔｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｍａｎｎｅｄ
Ｓｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０１６，２２（４）：４１１－４１６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２８］　赵志萍，杨剑峰，王长焕，等．分步式人货分落载人月球
探测方案探讨［Ｃ］／／第四届载人航天学术大会论文集
（上），哈尔滨，２０１６，８：７６－８１．
ＺＨＡＯＺｈｉｐｉｎｇ，ＹＡＮＧＪｉａｎｆｅｎｇ，ＷＡＮＧＣｈａｎｇｈｕａｎ，ｅｔａｌ．
Ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎｏｎｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｂａｓｅｄｏｎ
ｃｒｅｗ ａｎｄｃａｒｇｏｓｅｐａｒａｔｅｌｙｄｅｓｃｅｎｄａｎｄｌａｎｄｉｎｇ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ４ｔｈＮａｔｉｏｎａｌＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅＣｏｎｇｒｅｓｓ
（ＶｏｌｕｍｅＯｎｅ），Ｈａｒｂｉｎ，２０１６，８：７６－８１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２９］　李海阳，张波，黄海兵．航天员与类人机器人月面联合探
测概念初步研究 ［Ｊ］．载人航天，２０１４，２０（４）：
３０１－３０６．
ＬＩＨａｉｙａｎｇ，ＺＨＡＮＧ Ｂｏ，ＨＵＡＮＧ Ｈａｉｂｉｎｇ．Ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ
ｃｏｎｃｅｐｔｓｔｕｄｙｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｏｆａｓｔｒｏｎａｕｔａｎｄ
ｈｕｍａｎｏｉｄｒｏｂｏｔ［Ｊ］．ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０１４，２０（４）：
３０１－３０６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３０］　焦维新，侯贵廷，赖勇，等．未来载人登月的新理念［Ｊ］．
国际太空，２０１８，６：１７－２２．
ＪＩＡＯＷｅｉｘｉｎ，ＨＯＵＧｕｉｔｉｎｇ，ＬＡＩＹｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｎｅｗｃｏｎｃｅｐｔｓ
ｏｆｆｕｔｕｒｅｈｕｍａｎｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ［Ｊ］．ＳｐａｃｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，
２０１８，６：１７－２２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３１］　张祖鹤．载人登月综合任务窗口问题研究［Ｄ］．长沙：国
防科技大学，２０１２：１１－１２．
ＺＨＡＮＧＺｕｈｅ．Ｓｔｕｄｙｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｗｉｎｄｏｗｆｏｒｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒ
ｍｉｓｓｉｏｎ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２：１１－１２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３２］　沈红新．基于解析同伦的月地应急返回轨迹优化方
法［Ｄ］．国防科技大学，２０１４：７－８．
ＳＨＥＮＨｏｎｇｘｉｎ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｍｏｏｎｅａｒｔｈａｂｏｒｔ
ｒｅｔｕｒｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｂａｓｅｄｏｎａｎａｌｙｔｉｃｈｏｍｏｔｏｐｉｃｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｄ］．
Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４：
７－８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３３］　黄文德，郗晓宁，王威．载人登月返回轨道发射窗口分析
与设计［Ｊ］．飞行器测控学报，２０１０，２９（３）：３１０－３１９．

ＨＵＡＮＧＷｅｎｄｅ，ＸＩＸｉａｏｎｉｎｇ，ＷＡＮＧＷｅｉ．Ｌａｕｎｃｈｗｉｎｄｏｗ
ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｆｏｒｍａｎｎｅｄｌａｎｄｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎｒｅｔｕｒｎｆｒｏｍ
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