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摘要    建立了满足载人登月任务约束的绕月自由返回轨道设计模型, 将解析法和数值法有

效结合起来, 提出了一种从初步设计到高精度设计的串行轨道设计策略, 仿真结果表明此方法

具有求解精度高, 计算速度快的特点. 通过大量计算仿真, 对自由返回轨道的可达月球轨道参

数、返回参数、转移速度等轨道特性做出了分析, 为载人登月任务轨道方案的制定提供参考.  
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2004 年, 布什提出了美国将在 2020 年前重返月

球, 并命名为“星座计划”, 随后这一计划被奥巴马取

消. 但伴随着“星座计划”的提出, 新一轮月球探测热

潮被掀起, 许多航天大国都开始将注意力集中在这

一任务上, 并且对载人登月任务进行了许多相关研

究. 作为载人登月任务研究内容之一的轨道设计, 在

载人登月任务中起着关键的作用. 与无人月球探测

不同, 载人登月任务最主要的是要保证宇航员的安

全性. 因此在轨道设计过程中, 必须要对发生故障后

任务的中止能力做出考虑. 任务中止轨道虽然不一

定会执行, 但其重要性, 尤其是在保障航天员生命安

全方面, 与任务轨道同等. 绕月自由返回轨道作为一

种故障后无需动力即可返回地球的轨道, 对载人登

月任务的应急救生有着重要作用, 因此被载人登月

任务广泛应用, 但要想很好的利用无动力返回轨道

来完成载人登月任务, 必须对这类轨道的设计方法

和轨道特性展开研究.  

目前只有“阿波罗”计划成功实施了载人登月 , 
因此关于此类轨道的研究主要集中在“阿波罗”任务

时期[1~3], 但当时轨道设计的手段及计算能力等方面

与目前研究相差较大, 且这些研究中并未给出具体

的设计模型及方法. 近年来, 部分学者又开始致力于

此类轨道的研究. 其中, 文献[4]给出了关于绕月自

由返回轨道任务描述的简单特性分析; 文献[5, 6]给

出了基于双二体模型的自由返回轨道设计方法, 但其

轨道设计精度有限; 文献[7~9]利用不同方法, 给出

了精度较高的由返回轨道的设计方法, 但算法复杂, 

适用于单条轨道的设计, 而不易进行大量仿真分析.  

近年来, 许多学者将优化理论引入轨道设计中

去, 取得了较好的效果[10]. 参考这一经验, 本文引入

优化算法, 提出一种从初步设计到高精度设计的串

行求解策略来设计自由返回轨道, 该方法将解析法

和数值法有效的结合起来, 不仅了保证了求解精度, 

且收敛速度较快. 基于这一特点, 本文通过大量仿真, 

对自由返回轨道的可达月球轨道参数、返回参数、速

度增量、飞行时间等参数特性进行了详细的分析. 通

过揭示这类轨道的一般规律和性质, 为载人登月任

务的顶层方案设计提供参考.  
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1  问题描述 

1.1  自由返回轨道 

自由返回轨道是在推力系统失效的情况下飞船

能安全返回的最省能量的轨道. 在这种轨道上, 任务

停止时只需要很小的推力进行轨道修正就能将飞船

返回地球. 在环月制动前, 推力系统发生任何故障, 

都可以不做机动直接沿着自由返回轨道返回地球 , 

因此具有很高的安全特性. 在飞行过程中, 用姿控系

统就可以进行轨道修正. 其中 Apollo 8, Apollo 10, 

Apollo 11, Apollo 12 都使用了绕月自由返回轨道. 另

外, 绕月自由返回轨道还可以作为重构轨道的备选

方案. 如 Apollo 13 飞船发生故障后, 就直接加速进

入自由返回轨道返回.  

利用自由返回轨道实施载人登月任务的具体流

程可描述如下: 首先飞行器从地球停泊轨道上一点 A

出发, 进入地月转移轨道; 在没有发生故障的情况下, 

当飞行器到达近月点 C 时, 利用自身动力减速进入

环月轨道, 准备实施登月任务; 倘若在地月转移过程

中由于发生故障需要返回, 则不进行环月制动, 飞行

器沿自由返回轨道绕过月球后直接返回地球, 并再

入降落到地球表面, 如图 1 所示.  

1.2  相关坐标系 

关于月球轨道设计的坐标系定义有多种方法 , 

本文主要用到了以下坐标系.  

1) 地心惯性系 EO XYZ . 

原点为地心 EO , XY 平面为地球赤道面, X 轴

指向春分点, Z 轴指向地球北极.  

2) 月心白道系 LO xyz . 

原点为月心 LO , xy 平面为某瞬时 0t 时刻(飞行

器到达入口点时刻)的白道面, x 轴为该时刻由地心

指向月心的方向, z 轴垂直 0t 时刻的白道面, 方向与

该时刻月球绕地球公转动量矩方向一致.  

3)月固坐标系 LO x y z   . 

 

 

图 1  自由返回轨道示意图 

原点为月心 LO , xy 平面为月球赤道面, x轴通

过月面上的 Sinus Medii(中央湾), z轴指向月球自转

方向. 

2  自由返回轨道设计方法 

在轨道设计中, 根据设计精度要求常会采用到

不同的数学模型, 包括: 二体模型、双二体模型、限

制性三体模型、限制性四体模型、高精度模型等[11, 12]. 

针对载人登月自由返回轨道的设计, 本文以考

虑双二体模型和高精度模型为基础, 引入相关优化

算法, 提出一种串行优化的求解方法. 即首先利用圆

锥曲线拼接法求解得到满足自由返回约束的轨道参

数, 进一步以此参数作为初值, 代入高精度轨道模型

进行迭代求解, 得到较为精确的轨道参数, 求解思路

如图 2 所示.  

无论是初始轨道参数求解还是进一步的轨道修

正, 本文都引入优化算法, 将轨道设计转化为一类满

足约束的最优控制问题进行求解, 下面给出自由返

回轨道设计的具体方法.  

2.1  轨道初步设计 

圆锥曲线拼接法是一种无需轨道积分的纯代数

计算方法, 具有收敛速度快的优点, 很适合于大规模

的初值计算. 但考虑到其精度有限, 本文在传统双二

体模型的基础上, 进一步考虑月球轨道的非圆性问

题, 即采用高精度地月运动关系下的圆锥曲线拼接

模型进行求解, 而并非认为月球是绕地球作匀速圆

周运动, 这样可以大大提高计算精度. 另外利用此方

法进行初始轨道设计时, 需要对设计参数进行大量 

 

 

图 2  自由返回轨道设计策略 
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的搜索, 为了减小搜索时间, 本文引入了粒子群优化

算法(PSO)来提高计算效率. 下面给出此最优控制问

题的完整数学描述.  

2.1.1  设计变量 

利用圆锥曲线拼接法求解, 设计变量的选取可

以有多种方式, 针对本文所研究的问题, 选取以下参

数作为设计变量, 其余的轨道参数根据设计变量求

得.  

1)飞行器到达入口点的时刻 BT ;  

2)飞行器出发的地球停泊轨道倾角 Ei ;  

3)地心惯性系下飞行器在出发点 A 的纬度幅角

Eu ; 

4)入口点 B 的在月心白道系下的经度 B , 月心

纬度B .  

实际计算中, BT 和 Ei 往往直接作为输入参数给

出, 只是对其他参数做出搜索. 另外地月转移轨道有

两种类型, 升段到达轨道(飞行器到达月球影响球时

处于地心惯性系的升段)和降段到达轨道, 两种轨道

的求解方法相同. 本文只考虑升段到达的情况, 降段

与此类似, 不再说明.  

2.1.2  轨道模型 

轨道初步设计采用双二体模型求解, 双二体模

型是对限制性三体模型的近似, 将地月转移轨道分

为地心段和月心段两个限制性二体问题来描述, 其

中地心段轨道仅受地球引力作用, 月心段轨道仅受

月球引力作用, 在月球影响球边界上, 将两段圆锥曲

线拼接为一个整体, 整个飞行过程中忽略太阳引力

及其他摄动因素的影响[11].  

传统的圆锥曲线拼接法认为月球是绕地心以

384400 km 为半径作圆周运动, 其速度为 1.018 km/s, 

但实际的月球运动是绕地球作椭圆运动, 轨道偏心

率约为 0.0549. 在偏心率作用下, 实际地月距与传统

双二体假设下的地月距最大差约 20000 km, 最大速

度差约 60 m/s. 尽管这种误差对于地心段而言仅为飞

行距离的 6%左右, 但对于月心段其误差则已经超过

月球影响球半径的 30%, 因此, 不能忽略月球轨道的

非圆性对地月转移轨道设计的影响[13]. 为弥补这一

精度缺陷, 本文在利用圆锥曲线拼接法求解过程中, 

所涉及到任何时刻的月球位置和速度均以 DE405 星

历表为基础得到, 这样可以大大提高初值求解的精

度.  

在基于上述考虑的基础上, 根据圆锥曲线拼接

法原理, 将其余所有的轨道参数表示为设计变量的

函数, 如(1)式, 以便进一步利用优化算法求解, 其具

体公式推导这里不再列出, 可参考文献[11].  

 ( , , , , ).i i B E A B BY f T i u    (1) 

2.1.3  约束条件 

和无人月球探测相比, 载人登月对轨道设计的

要求更为严格, 因此地月转移轨道的设计需要满足

一系列约束条件, 主要有工程约束和轨道约束.  

1) 工程约束. 

工程约束主要包括飞行时间约束和速度增量约

束.  

受到整个工程规模的限制, 以及为了保证航天

员的安全, 要求地月转移时间 1t 和月地返回时间 2t 不

能太长(一般不多于三天). 同时受推进剂限制, 发动

机所能提供的地月转移速度增量(包括近地出发速度

增量 Av 和环月制动速度增量 Cv )有限, 因此轨道

设计时要求满足 

 1 1max 2 2 max

max

, ,

,A C

t T t T

v v V

 
    

 (2) 

其中 maxT 为所能允许的最长飞行时间, maxV 表示近

地加速和环月制动时推进系统所能提供的最大速度

增量之和.  

2) 轨道约束. 

轨道约束主要包括地心段轨道约束, 月心段轨

道约束和返回轨道约束.  

首先对于地月转移的地心段轨道, 为节省能量

一般要求其为椭圆轨道, 故轨道偏心率满足 

 1.Ee   (3) 

另外飞行器通过地月转移到达月球的方式有两

种: 长程到达和短程到达. 长程到达是指到达入口点

时飞行时间大于转移椭圆轨道的半个周期, 即真近

点角 ;Bf    短程到达是指其飞行时间小于椭圆轨

道的半个周期, 即真近点角 .Bf    图 3 给出了分别

在长程和短程到达情况下, 所需地月转移速度增量

与飞行时间的关系.  

从以上算例可以看出, 长程到达时, 地月转移飞 
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图 3  长程和短程到达时速度增量与飞行时间的关系 

行时间随着转移速度增量的增加而增加, 且转移时

间都在 5 天以上. 因此对于长程到达来说, 无论从时

间还是能量上都不是最省的, 并不适合于载人登月

任务. 所以在自由返回轨道设计中, 只考虑短程到达

的情况, 即要求飞行器到达入口点时转移轨道相对

于地球的真近点角满足 

 .Bf    (4) 

其次, 要使飞行器能够进入月球影响球成为月

球卫星, 则要求飞行器在入口点处的月心速度矢量
L
Bv 与月心位置矢量 L

Br 反方向夹角  必须为锐角, 即

满足(5)式, 如图 4 所示.  

 / 2.    (5) 

另外当飞行器到达近月点 C 时, 为使其能通过

合适的变轨进入预定环月轨道, 要求近月点高度 hLP

既要大于目标环月轨道高度, 又不能距离月球太远, 

即要求 

 min max ,LP LP LPh h h   (6) 

其中 minLPh 和 maxLPh 为地月转移轨道近月点高度所能

允许的范围. 
 

 

图 4  飞行器的月心段轨道 

最后, 当飞行器沿自由返回轨道到达地球附近

时需要满足再入条件. 一方面要求返回轨道的近地

点高度 EPh 在大气层以内, 本文中大气层高度 122 km, 

即 

 0 122EPh   km. (7) 

另一方面受过载, 热流等条件的限制, 飞行器的

再入角 P (速度方向与当地水平的夹角)需满足再入

走廊约束, 本文取 

 10 5 .P      (8) 

(2)~(8)式构成了利用优化算法进行轨道初步设

计的约束条件.  

2.1.4  优化指标 

根据求解问题的不同, 优化指标可以选择不同

形式, 本文针对以下三类问题给出优化指标.  

1) 无优化指标. 

当不考虑其他因素, 只是求解满足上述约束条

件的自由返回轨道参数时, 则不需要优化指标, 因此

优化问题可以转化为求解一类满足约束的非线性方

程组.  

2) 优化指标为速度增量或转移时间. 

考虑到工程实际, 往往希望地月转移过程的燃

料消耗最省或是飞行时间较短, 从而制定最优的飞

行方案, 因此可以在轨道设计中选择速度增量最优, 

飞行时间最优或是二者同时兼顾的优化指标, 即 

 ( , ).J f v t   (9) 

3) 优化指标为其他轨道参数. 

由于受到一些工程条件的限制, 在载人登月轨

道设计中, 往往对轨道参数的约束更为严格, 如达到

的环月轨道倾角约束, 环月轨道升交点约束, 返回倾

角约束等等. 这些参数往往根据工程条件和任务目

标被预先设计好, 因此自由返回轨道的设计必须要

与这些参数匹配. 但由于设计变量较多, 方程复杂, 

此时如果将这些参数作为等式约束对非线性方程组

进行求解, 则计算很难收敛, 因此本文在利用优化算

法求解时, 将这些等式约束转化作为优化指标, 即 

 0
1

,
n

i i i
i

J k  


    (10) 

其中绝对值中为实际轨道参数 i 和期望值 0i 的差, 

ik 为相应的设计权重, 当其为 0 时表示不考虑此项约

束. 通过计算使得 J达到最小值, 当 0J  时, 所求轨
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道严格满足等式约束条件.  

2.1.5  求解算法 

对于此类非线性优化问题的求解方法有很多 , 

如最速下降法, 爬山法, 进化算法, 序列二次规划等. 

其中粒子群优化算法(PSO)是一种基于群体智能的全

局随机寻优进化算法, 具有收敛性好, 实现方便的优

点, 因此本文将 PSO 作为自由返回轨道初步设计的

求解工具.  

PSO 由 Kennedy 和 Eberhart 在 1995 年提出, 算

法来源于模拟鸟集群飞行觅食的行为. 在 PSO 系统

中, 每个备选解被称为一个“粒子”(particle), 由多个

粒子共存合作寻优, 每个粒子根据它自身的“经验”

和粒子群的最佳“经验”在问题空间中向更好的位置

“飞行”, 搜索最优解. 在每一次迭代中, 粒子通过跟

踪两个“极值”来更新自己. 一个是粒子在历代搜索

过程中自身所达到的最优解, 即个体最优解 pBest; 

另一个是整个粒子群中所有粒子在历代搜索过程中

所达到的最优解, 被称为全局最优解 gBest. 

设群体中第 i 个粒子在 D 维空间里的位置表示

为 T
1 2( , , , ) ,i i idx x xiX   其个体最优解表示为 iP  

T
1 2( , , , ) ,i i idp p p  全局最优解(整个粒子群在历代搜

索过程中最小适应值所对应的解)表示为 g. 粒子 i 的

速度用 1 2( , , , )i i idv v viV  表示. 对于每一次迭代, 粒

子 i 的速度与位置的更新公式为 

 
1 1

2 2

( 1) ( ) ( ( ) ( ))

( ( ) ( )),

( 1) ( ) ( 1),

i i

i

t t c r t t

c r t t

t t t

      

   

   

i i

i

i i

V V P X

g X

X X V

 (11) 

其中 为惯性权(inertia weight), 它使粒子保持运动

的惯性, 使其有能力探索新的区域. 1c 和 2c 为加速常

数(acceleration constants), 1r 和 2r 为[0, 1]范围里变化

的随机数.  

基于以上求解模型和算法, 即可搜索得到满足

约束条件和优化目标的初始轨道参数.  

2.2  高精度轨道设计 

本节进一步建立考虑各种摄动因素的高精度轨

道模型, 并将双二体模型计算得到的轨道参数作为

初值进行求解, 得到了比较精确自由返回轨道参数. 

求解过程引入了序列二次规划算法, 关于问题的数

学描述如下.  

2.2.1  设计变量 

利用双二体模型进行初步轨道设计是一种逆向

搜索的思想, 即给定入口点参数来分别确定地心段

和月心段轨道的参数. 而高精度轨道模型则是正向

搜索的思想, 即给定地月转移出发轨道参数来确定

月球轨道和自由返回轨道参数. 因此设计变量主要

为地球出发的轨道参数, 包括出发时刻 AT , 出发速

度增量 Av , 出发轨道倾角 Ei , 升交点赤经E 和纬度

幅角 Eu . 

2.2.2  轨道模型 

高精度的轨道模型是指飞行器除受中心引力体

作用之外, 还要考虑各种摄动因素的影响, 本文以地

球为中心, 建立了考虑各种摄动因素的精确轨道设

计动力学方程, 如(12)式, 飞行器在任一时刻的轨道

参数都通过动力学方程积分求得[11].  

 
2

2 2

d
,

d
E

N NSE NSL R DRt R


      

R R
A A A A A  (12) 

其中 R 为飞行器在地心惯性系下的位置矢量, 其余

项为 

NΑ ——N 体引力摄动加速度; 

NSEΑ ——地球非球形摄动加速度; 

NSLΑ ——月球非球形摄动加速度; 

RΑ ——光压摄动加速度; 

DΑ ——大气阻力摄动加速度.  

2.2.3  约束条件及优化指标 

高精度轨道模型不需要再引入月球影响球的概

念, 因此没有关于入口参数的约束. 这里主要的约束

条件包括近月距约束, 返回再入条件约束和工程约

束. 优化指标的选取同 2.1 节相同.  

2.2.4  求解算法 

本文利用序列二次规划算法(SQP)对此优化问题

进行求解. SQP 算法是目前最为有效的求解非线性规

划的方法之一, 对于求解此类非线性的优化问题具

有很好的收敛性. 其基本思想是: 在当前的迭代点
kx , 利用目标函数的二次逼近和约束函数的一次逼

近构成一个二次规划, 通过求解这个二次规划获得

下一个迭代点 1kx  , 重复此迭代过程直到点列 1kx  最 
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终逼近原问题的近似约束最优点 *x . 鉴于应用比较

广泛, 本文对其求解过程不再进行说明.  

但 SQP 算法对初步很敏感, 如果选取的初值与

最优解相差较大, 则求解往往不能收敛, 或是陷入初

值附近的局部最优解. 本文以 2.1 节全局优化得到的

轨道参数作为 SQP 算法的初值, 可以使高精度轨道

优化求解快速收敛, 得到较好的结果.  

3  轨道设计算例 

针对以上轨道设计策略, 下面给出一组仿真算

例. 初始参数及约束条件设置如下: 到达入口点的时

刻为 2025.2.26 0:00, 地球出发轨道为倾角 43°, 高度

334 km 的圆轨道, 近月点高度约束为 110~4000 km, 

返回轨道近地点高度约束为 0~122 km, 再入角约束

为10°~5°, 暂不考虑优化指标.  

首些利用轨道初步设计方法, 得到满足自由返

回轨道约束条件的初步轨道参数, 包括地球轨道出

发时刻, 出发速度增量以及所能达到的环月和返回

轨道参数. 以这些参数为初值, 进一步利用高精度模

型对其修正, 则可得到较为精确的自由返回轨道参

数. 表 1 给出了一组初步设计与精确设计的轨道参数

比较, 图 5 给出了其相应的飞行轨迹.  

此优化求解在 Matlab 环境下编程, 计算机 CPU

为 3.0GHz/Pentium 4 时, 单条轨道设计求解时间不超

过 30 s, 因此利用本文提出的优化方法进行自由返回

轨道设计收敛速度很快, 适合于大规模的仿真实验.  

另外通过仿真可知, 以双二体模型计算结果作

为初值可以很容易使高精度轨道计算过程收敛, 且

两模型计算得到的结果相差很小, 说明本文中轨道

初步设计的结果同样具有较高的精度. 在登月任务

初期, 工程往往对单条轨道的设计并不关心, 而是更

注重轨道整体特性的分析, 由于本文初步设计的结

果同样具有很高的精度, 因此在任务初期只需要利

用这一模型即可满足任务需求, 这样可以节省大量

设计时间. 在任务后期, 随着目标的进一步明确, 当

需要对具体飞行轨道进行设计时, 可进一步引入高

精度模型, 从而为工程提供高精度的轨道参数.  

4  轨道特性分析 

本节在以上轨道优化设计方法的基础上, 对载人

登月自由返回轨道进行大量仿真设计, 下面进一步对

满足约束的轨道参数特性做出分析, 为工程轨道方案

的选取提供有价值的参考.  

4.1  月球轨道参数可达性分析 

在载人登月工程中, 为节省能量, 如果要求月面 

 
表 1  初步设计与精确设计的轨道参数比较 

Orbit model TA iE E vA iL hLP iER hEP Total flight time 

Double two-body model 2025.2.23 343.897 3.1125 km/s 175.960 985.780 km 45.874 47.400 km 5.8497 d 

High precision dynamics model 15:5:1.25 
43 

344.211 3.1139 km/s 175.268 985.749 km 45.003 47.492 km 5.8329 d 

 

 

图 5  双二体模型与高精度模型对应的飞行轨迹 
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着陆过程为共面转移, 即不希望进行轨道面的机动, 

则环月轨道必须能够经过月面着陆区. 这样利用自由

返回轨道执行奔月时务时, 其所能到达的月球轨道参

数直接影响到工程中月面着陆点的选择. 本节仍以上

节中给出的初始和约束条件为例, 求解所有满足条件

的自由返回轨道, 对这些轨道的月心段参数做出统计

分析, 从而为月面着陆点的选取提供参考.  

4.1.1  月面着陆区范围分析 

首先通过计算给出自由返回轨道到达近月点时, 

在月心白道系下所能达到的环月轨道倾角 Li 与升交点

经度L的关系, 如图 6 所示.  

进一步将以上参数转化到月固坐标系下, 给出所

有自由返回轨道在近月点制动后进入环月轨道的月面

星下点覆盖范围(即月面着陆区范围), 如图 7 所示. 

从上图可以看出, 自由返回轨道所能达到的环月

轨道均为逆行轨道, 且倾角只能集中在相对白道 160° 

~180°之间, 进一步转化到月固系下, 其所对应的月面

着陆点纬度也只能在约±26°之间, 因此如果奔月任 

 

 

图 6  可达环月轨道倾角与升交点经度的关系 

 

图 7  月面着陆区范围 

务采用自由返回轨道, 则不能实现全月面到达, 只能

到达低纬度区域. 这与“阿波罗”任务时期所得到的结

论相同, “阿波罗”前期任务都采用了自由返回轨道, 

因此其月面着陆点都选择在赤道附近.  

4.1.2  影响月面着陆点选择的主要因素 

另外通过分析可知, 环月轨道倾角的可达范围还

受到近月点高度的限制, 图 8 给出了对应不同近月点

高度 LPh 的环月轨道倾角可达范围.  

从图 8 中可以看出, 自由返回轨道的近月距越大, 

其所能到达的环月轨道倾角范围越大. 另外着陆点位

置在着陆区内的纬度越高, 要求的自由返回轨道近月

距越大. 例如本算例中选择月面着陆纬度为 15°, 则自

由返回轨道的近月点高度不能低于 3500 km. 

当近月距确定时, 可达环月轨道倾角还与地月转

移飞行时间 1t 有关, 图 9 给出了对应不同近月点高度

条件下, 飞行时间与可达环月轨道倾角的关系.  

从图 9 中可以看出, 当近月距确定时, 对应同一

飞行时间可以有两条自由返回轨道, 分别对应不同的 

 

 

图 8  可达环月轨道倾角与近月点高度的关系 

 

图 9  可达环月轨道倾角与地月转移时间的关系 
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环月轨道倾角, 且环月轨道倾角与飞行时间大致成抛

物线关系. 另外从此图中也可以看出, 近月距越大, 

其环月轨道倾角可达范围也越大, 这与前面的结论 

相同.  

4.2  返回地球轨道参数分析 

4.2.1  返回地球时轨道参数的范围 

自由返回轨道的近地点高度始终在大气层以内, 

这里主要针对返回轨道倾角和升交点赤经做出分析. 

仍取以上算例, 图 10给出了飞行器沿自由返回轨道到

达地球再入点时, 在地心惯性系下轨道倾角 ERi 与升

交点赤经ER的关系.  

从图中可以看出, 返回地球的轨道倾角主要集中

在约 18°~160°之间(这一范围随不同地月位置关系会

有较小调整), 升交点赤经可达到±180°之间所有值, 

每一返回轨道倾角有两个关于某一值对称的升交点与

之对应. 另外通过大量仿真发现, 这一曲线不受地球

出发轨道参数, 出发速度, 到达环月轨道参数等量的

影响, 只是与地球出发时刻有关(即主要受到地月位置

关系的影响). 因此一旦时刻选定, 则自由返回轨道返

回地球的轨道范围也可以确定.  

4.2.2  影响返回轨道倾角的主要因素 

根据以上分析可知, 一旦出发时刻和返回轨道倾

角确定, 则整个返回轨道参数也随之确定, 因此对影

响返回轨道倾角的主要因素做出分析, 对工程来说有

着重要意义.  

固定地月转移飞行时间, 图 11 给出了针对不同

转移时间, 轨道近月点高度 LPh 与返回轨道倾角 ERi 的

关系. 进一步固定自由返回轨道的近月点高度, 图 12 
 

 

图 10  返回轨道倾角与升交点赤经的关系 

 

图 11  返回轨道倾角与近月点高度的关系 

 

图 12  返回轨道倾角与地月转移时间的关系 

给出了针对不同近月点高度, 地月转移飞行时间 1t 与

返回轨道倾角 ERi 的关系.  

从图 12 中可以看出, 在飞行时间确定的前提下, 

对应同一返回轨道倾角可以有两条满足约束条件的自

由返回轨道与之对应. 另外, 近月点高度越大, 返回

地球轨道倾角越大; 飞行时间越长, 返回地球轨道倾

角越小.  

4.3  地月转移速度增量分析 

通过仿真发现, 在地球出发参数一定的条件下, 

地月转移所需的速度增量主要受地月转移时间和轨道

近月点高度的影响, 图 13给出了不同近月点高度和飞

行时间的情况下, 总的转移速度增量 v 的变化. 

从图 13 中可以看出, 对于自由返回轨道, 地月转

移飞行时间越长, 轨道近月点高度越大, 所需的转移

速度增量就越小, 这一特性与一般的转移轨道类似. 

但当近月距较小时, 其对应的地月转移时间可选范围

也较小. 例如本算例中, 当约束近月距为 1000 km 时, 

其地月转移时间只能在约 2.6~3 天左右. 
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图 13  地月转移速度增量与转移时间和近月距的关系 

5  结论 

本文将现代优化算法理论应用到载人登月自由

返回轨道设计中去, 提出了一种从初步设计到高精

度设计的串行优化设计策略, 计算表明利用该方法

求解得到的自由返回轨道参数, 可以很好的满足载

人登月任务的各类约束条件, 且具有收敛速度快, 计

算精度较高的特点. 在此基础上, 文中利用此方法进

行了大量的仿真实验, 对绕月自由返回轨道的特性

给出了详细分析, 可以为载人登月轨道方案的制定

提供有价值参考.  
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