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载人登月转移轨道偏差传播机理分析与稳健性设计*
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( 2013年 5月 28日收到; 2013年 6月 26日收到修改稿 )

载人登月转移轨道具有飞行时间长,动力学模型复杂,非线性强且变系数的特点,而载人登月工程对转移轨道

可靠性要求极高,研究地月转移轨道偏差传播机理和轨道稳健性设计不仅具有工程意义,更具有探索地月空间复杂

引力场对轨道偏差作用的科学意义.本文首先分析了日地月中心引力和地球 J2 项摄动等主要作用力对转移轨道

偏差的作用范围与影响大小,其次提出了一种基于标称轨道数据的变系数非线性动力学系统偏差传播机理解析分

析方法,最后构建了基于偏差传播矩阵的转移轨道稳健性评价指标,并基于 NSGA-II (Nondominated Sorting Genetic

Algorithms)算法求解了载人登月转移轨道稳健性优化设计问题.仿真结果表明,本文提出的偏差传播机理分析方法

能快速准确地求解出载人登月转移轨道偏差传播矩阵,利用偏差传播矩阵进行协方差分析和中途修正脉冲计算是

简单准确的,考虑稳健性的转移轨道优化设计可以提高标称轨道品质.
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1 引 言

早在 Apollo工程中,人们就意识到轨道偏差影
响分析的重要性 [1],并研究了转移轨道中途修正解
析计算方法 [2,3],但并没有深入研究偏差传播机理,
也没有将稳健性设计思想纳入轨道优化设计中. 21
世纪以来,世界范围内掀起了载人登月探测的第二
轮热潮,转移轨道优化设计和偏差传播分析再度成
为载人登月方向研究的热点问题之一. Peng 等 [4]

研究了载人登月自由返回轨道设计及轨道参数特

性; Shen等 [5] 研究了载人月地定点返回轨道设计

及其轨道参数特性; Xi等 [6] 研究了载人登月任务

中止应急返回轨道设计与特性; Jesick等 [7] 研究了

从自由返回轨道射入月球轨道的优化方法;周文艳,
杨维廉 [8] 研究了采用数值积分迭代求解地月转移

轨道中途修正问题的方法;卢伟涛等 [9]提出了飞行

器变系数非线性动力学系统的代数数值解法思想;
孙宝忱,荣思远 [10] 采用协方差分析法初步分析了

地球中心引力对向月飞行轨道的偏差作用. 可见,
载人登月轨道设计已趋成熟,而转移轨道偏差传播

机理分析和考虑偏差的轨道稳健性设计还需完善.

稳健性 (robustness)由 Taguchi[11] 所创立,并很

快应用到结构, 气动, 推进, 控制和成本等学科领

域 [12−14],也逐渐应用到航天器轨道设计领域.随着

多目标智能进化算法的快速发展,轨道稳健性优化

设计是一个新的研究趋势 [15]. Way[16] 将稳健性设

计引入到星际再入轨道设计中, Tang等 [17] 将稳健

性概念引入到交会对接轨道优化中, Gabriede等 [18]

将稳健性设计引入到月地返回跳跃式再入轨道优

化中, Luo 等 [19] 研究了交会对接轨道安全性定量

评价准则, Li等 [20] 研究了仅测角相对导航的安全

性问题.

本文针对载人登月转移轨道动力学系统非线

性变系数的特点,提出了综合考虑转移轨道各段主

要作用力的偏差传播机理解析分析方法,并研究了

应用偏差传播矩阵解析求解偏差传播协方差矩阵,

偏差轨道快速中途修正脉冲的方法,最后提出了基

于偏差传播矩阵的转移轨道稳健性评价指标,并提

出了基于 NSGA-II算法的转移轨道稳健性优化设

计方法.

*国家自然科学基金 (批准号: 11372345)和国家重点基础研究发展计划 (批准号: 2013CB733100)资助的课题.
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2 载人登月转移轨道偏差传播机理
分析

2.1 动力学模型建立与简化

一般将载人登月地月转移轨道精确动力学模

型建立在地心 J2000坐标系中

r̈ =−µE
r

r3 +AN +ANSE

+ANSM +AR +AD +AP, (1)

式中, 右端第一项为地球的中心引力, 其余项依次
为: AN , N 体引力摄动加速度; ANSE, 地球非球形
摄动加速度; ANSM, 月球非球形摄动加速度; AR,
太阳光压摄动加速度; AD, 大气阻力摄动加速度;
AP, 推力加速度. 日月星历及坐标转化信息通过
DE405/LE405星历求解. 这里忽略了木星, 金星和

火星的摄动, 地球潮汐的摄动, 地球扁率的间接摄
动以及相对论效应等微小量.
除高精度标称轨道设计, 一般情况都用不同

程度简化的动力学模型. 本文忽略了量级小于
地球 J2 项的摄动项. 图 1 给出了一条载人登月
自由返回轨道地月转移段受地球中心引力, 月球
中心引力, 太阳中心引力和地球 J2 项摄动引力

大小. 可见, 在近地段地球引力占主要作用, 地球
J2 项摄动作用较小且很快减小, 近月段月球引力
占主要作用, 而在转移轨道中段, 大部分时间日
地月引力量级相当. 该条载人登月自由返回轨道
参考文献 [4] 所述方法求取, 入轨时刻为 10 Oct
2024 20:00:00.000 UTCG,入轨参数如表 1所示,约
13 Oct 2024 16:38:03.165 UTCG到达近月点 (入轨
后 2.85975885天).
该条轨道空间轨迹如图 2所示.

图 1 载人登月自由返回轨道地月转移轨道主要作用力大小及分布

表 1 入轨时刻轨道六根数

轨道六根数 半长轴/km 偏心率 轨道倾角/rad 升交点赤经/rad 近拱点角距/rad 真近点角/rad

参数 242920 0.97 0.349 0.33 2.43368 0

图 2 载人登月自由返回轨道空间轨迹

飞船在地月空间飞行与日地月空间位置关系

如图 3所示.

考虑地球 J2 项摄动的四体动力学方程为

ṙ =v,

v̇ =−µE
r

r3 −µM

(
rM

r3
M

+
ρM

ρ3
M

)
−µS

(
rS

r3
S
+

ρS

ρ3
S

)
−
(

3µEJ2R2
E

2r5 − 15µEJ2R2
Ez2

2r7

)
r

− 3µEJ2R
2
E

r5


0

0

z

+
n

∑
i=1

∆viδ (t − ti), (2)
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其中, µE,µM和 µS是地球,月球和太阳的引力常数,
r,rM 和 rS 分别为飞船相对于地球,月球和太阳的
位置失径, ρM 和 ρS 为月球和太阳相对于地球的位

置失径. 地球 J2 项系数等于 1.082636×10−3, RE 为

地球平均赤道半径等于 6378.150 km. z为飞船地心

位置失径的 z方向分量.
n

∑
i=1

∆viδ (t − ti)为施加的脉

冲等效加速度.

图 3 地月空间四体动力学模型示意图

2.2 偏差传播机理分析

偏差传播分析方法可以归纳为两类 [21], 一类
是Monte-Carlo仿真方法,这种方法原理简单,需要
统计多次仿真结果完成, 用时较长且无法得知偏
差传播机理;另一类是 CADET(Covariance Analysis
Describing Function Technique)方法,这种方法先推
导出系统协方差传播微分方程,如果限定偏差的分
布模型, 就可以快速得到偏差传播协方差矩阵, 这
种方法对线性系统来说是精确的,对定常参数非线
性系统会出现一定程度近似,而很难解决载人登月
转移轨道这种变系数非线性系统偏差传播问题.
载人登月转移轨道入轨偏差一般分为入轨状

态偏差和入轨窗口偏差,而入轨窗口偏差可以等同

为入轨状态偏差. 在研究偏差传播时, 一般不考虑

施加的推力控制,只研究飞船无控飞行真实轨道与

标称轨道偏差传播机理和特性. 如图 3所示,用 r0

表示标称轨道某时刻飞船相对于地球的位置失径.

r1 表示该时刻飞船相对于地球的真实位置失径,标

称轨道动力学方程为

ṙ0 =v0,

v̇0 =−µE
r0

r3
0
−µM

(
rM0
r3

M0

+
ρM

ρ3
M

)
−µS

(
rS0

r3
S0

+
ρS

ρ3
S

)
−
(

3µEJ2R2
E

2r5
0

−
15µEJ2R2

Ez2
0

2r7
0

)
r0

− 3µEJ2R2
E

r5
0


0

0

z0

 . (3)

当入轨状态存在偏差时, 真实轨道动力学方

程为

ṙ1 =v1,

v̇1 =−µE
r1

r3
1
−µM

(
rM1

r3
M1

+
ρM

ρ3
M

)
−µS

(
rS1

r3
S1

+
ρS

ρ3
S

)
−
(

3µEJ2R2
E

2r5
1

− 15µEJ2R2
Ez2

1
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2
E
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1


0

0

z

 . (4)

引入位置偏差 ∆ = r1 −r0, 两式做差, 忽略二阶以

上小量,得到 ∆̈ 关于 ∆ 和 r0 的关系式

∆̈=
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上式中依次为地球, 月球, 太阳中心引力和地
球 J2项摄动对位置偏差的二阶微分作用,大小如图
4所示.
可见,地球 J2项摄动对偏差二阶微分的作用很

快减小到小于太阳中心引力的作用,而它们的作用
都远小于地球和月球的量级,随着飞船与月球的距

离接近, 地球中心引力的作用逐渐减小, 月球中心
引力的作用逐步增大.这就解释了文献 [10]中协方
差分析方法仅近地段精度可信的原因.再结合图 1,
可见太阳中心引力对偏差二阶微分的作用远小于

对飞船的直接引力作用,这是因为日心距变化远小
于地心距和月心距的变化.

图 4 载人登月自由返回轨道地月转移段位置偏差二阶微分方程系数大小

2.3 偏差传播矩阵求解方法

引入偏差状态量 δX =

 ∆

∆̇

和状态量一阶
微分 δẊ =

 ∆̇

∆̈

,则偏差传播方程可以写为

δẊ =

 0 I

f (ti,r0 (ti)) 0

 ·δX, (6)

式中, ∆̈ = f (ti,r0(ti),) ·∆ ,设

A(ti,r0(ti)) =

 0 I

f (ti,r0 (ti)) 0

 .

按照线性系统理论,可得状态转移矩阵

δX
(
ti+1

)
= eA(ti)(ti+1−ti)δX

(
ti
)
. (7)

特别是标称轨道数据采用定步长积分器求解时,有
ti+1 − ti = ∆t, A

(
ti
)
可以通过 ti 时刻标称轨道数据

求解,而 eA(ti)∆t 通过 Taylor级数展开为

eA(ti)∆t =I +A
(
ti
)
·∆t +

(
A
(
ti
)
∆t
)2

2!

+

(
A
(
ti
)
∆t
)3

3!
+ · · ·+

(
A
(
ti
)
∆t
)n

n!

=
n

∑
i=0

(
A
(
ti
)
∆t
)i

i!
. (8)

具体计算时, 可根据精度要求和 ∆t 大小决定
取 n阶截断误差. 设 Pti = eA(ti)∆t , Pti 即为 ti 时刻
偏差传播矩阵. ti+1 时刻偏差协方差矩阵为

C
(
ti+1

)
= Pti ·C

(
ti
)
·P T

ti , (9)

其中, C
(
ti
)
为 ti 时刻偏差协方差矩阵.

已知标称轨道数据和初始时刻偏差协方差矩

阵 C
(
t0
)
,可计算任意时刻 t f 的偏差协方差矩阵

C
(
t f
)
=Pt f−1 ·Pt f−2 · · ·Pt1 ·Pt0

·C
(
ti
)
·P T

t0 ·P
T
t1 ·P

T
t f−2

·P T
t f−1

=
i= f−1

∏
i=0

Pti ·C
(
ti
)
·

i= f−1

∏
i=0

P T
ti . (10)

已知入轨偏差,终端偏差可以直接通过算术运
算相乘得到

δX
(
t f
)
=

i= f−1

∏
i=0

Pti ·δX
(
t0
)
, (11)

其中,
i= f−1

∏
i=0

Pti 可以认为 t0—t f 时刻该标称轨道对

偏差的传播矩阵.
如果入轨后 tMid−Cor 时刻对轨道进行中途修

正,则由导航系统于 tMid−Cor前预报 tMid−Cor时刻偏
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差状态 δX
(
tMid−Cor

)
,该次中途修正所需速度脉冲

可以通过广义逆运算快速求解

∆v
(
tMid−Cor

)
=−

( i= f−1

∏
i=Mid−Cor

Pti(1:6,3:6)

)−1

×
i= f−1

∏
i=Mid−Cor

Pti ·δX
(
tMid−Cor

)
, (12)

式中,
(

i= f−1
∏

i=Mid−Cor
Pti(1:6,3:6)

)−1

表示矩阵
i= f−1

∏
i=Mid−Cor

Pti

的右边 3 列元素组成的新 6×3 阶矩阵的广义

逆矩阵.

设置标称轨道采用 RK4(Runge-Kutta 4 阶

定步长积分器) 积分, 步长 0.5 s, 事先计算好

494167 组标称轨道参数, Taylor 展开式取 5 阶, 在

IntelrCoreTM i5-2400 CPU @ 3.1 GHz PC, MATLAB

R2008 b平台上计算偏差传播矩阵 ∏i= f−1
i=0 Pti ,耗时

90 s. 随机生成一组位置偏差 3σr = 5 km,速度偏差

3σv = 5 m/s 的入轨偏差, 用 (11) 式计算得到近月

点偏差与数值积分偏差计算结果如表 2所示,根据

Schur定理,存在正交矩阵 Q使偏差传播矩阵
i= f−1

∏
i=0

Pti =QTλQ, (13)

λ = diag
{

λx λy λz λvx λvy λvz
}
. (14)

表 3给出定积分步长 0.5 s, Taylor展开式取不
同阶次, λ 的不同.可见,定积分步长 0.5 s, Taylor展
开取 2阶,精度已经相当高.
进一步研究标称轨道定积分步长对 λ的影响,

Taylor展开取 2阶. 如表 4所示. 可见,定积分步长
越小越好,一般精度要求情况下不宜大于 10 s. 载
人登月地月转移轨道接近 3天,约合 25×104 s,如
果步长取 10 s,就需要计算和存储 2.5×104 组积分

数据, 实际计算时可根据精度要求, 内存空间和计
算速度综合考虑选择步长及 Taylor展开阶次.
如果求入轨时刻进行轨道修正所需的速度脉

冲,只需用 (12)式进行计算便可得到修正速度脉冲
∆v

(
t0
)
=

[
− 0.119 − 0.269 0.769

]T m/s, 与文献
[8]方法求取结果一致.

表 2 终端偏差验证

地心 J2000 入轨偏差 数值积分终端偏差 偏差传播矩阵终端偏差 相对误差/%

X /km −0.1874 −5.3823×10 −5.3214×10 1.13

Y /km −0.5637 −5.7742×10 −5.7692×10 0.08

Z/km 0.3976 −3.3697×10 −3.4047×10 1.04

Vx/(km/s) −2.010×10−5 −2.9690×10−2 −2.9710×10−2 0.06

Vy/(km/s) 3.133×10−5 7.3944×10−3 6.8656×10−3 7.15

Vz/(km/s) 1.0813×10−4 1.5694×10−2 1.5239×10−2 2.89

表 3 Taylor展开阶次的影响

阶次 1 2 3 4 5

λx −686.1698456334 −685.83514530953 −685.83510278071 −685.83510278302 −685.83510278302

λy 274.66966456758 274.916636942309 274.916686008903 274.916686013332 274.916686013332

λz −21.17861006854 −21.169899179833 −21.169900063731 −21.169900063808 −21.169900063808

λvx −0.047252296638 −0.047232873009 −0.0472328710360 −0.0472328710354 −0.0472328710353

λvy 0.0036349666095 0.0036382401706 0.0036382395200 0.0036382395200 0.0036382395200

λvz −0.001458602359 −0.0014578898902 −0.0014578899769 −0.0014578899783 −0.0014578899783

时间/s 54 63 72 81 90

表 4 标称轨道定积分步长的影响

步长/s 1 5 10 50 100

λx −686.07283278022 −688.234317301 −691.26665435787 −711.77466764320 −735.71009285083

λy 274.85838510232 274.29145373581 273.458870007768 268.048244145911 261.122413235781

λz −21.170128229345 −21.14342136205 −21.074070220986 −20.934355855123 −20.910467606493

λvx −0.047232359780 −0.047292003868 −0.0474476197250 −0.0477652612873 −0.047828052666

λvy 0.003639011656 0.0036465357855 0.00365764231617 0.00373186381074 0.00383355488312

λvz −0.00145738471 −0.001452807255 −0.0014464345406 −0.0014047862610 −0.0013593227543

时间/s 31 6 3 0.6 0.3
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3 稳健性评价与稳健性设计

3.1 稳健性评价指标

在其他学科中,稳健性评价指标通常是指目标
函数达到一定均值后方差最小,以及使目标函数不
小于某一指定值的概率到达最大值.再入轨迹稳健
性优化沿用了这一思想 [18],而 Luo等 [19] 在交会对

接问题中分析了燃料消耗和交会时间方差不如交

会终端条件的脱靶量实际意义重要的工程实际问

题,提出了基于终端脱靶量方差的稳健性评价指标,
有效地提高了交会对接问题的稳健性. 而载人登月
地月转移轨道具有以下特性:

1) 入轨时刻和近月制动时刻可以不严格满足
要求 (允许窗口内小幅变化);

2)转移轨道入轨加速等效速度脉冲尽可能少;
3)近月点只约束轨道倾角,近月点高度;
4) 地月转移轨道对入轨偏差比较敏感, 1 m/s

的速度偏差可以造成近月点数千千米的位

置误差 [8];
5)地月转移轨道中途修正次数有限 (受测控约

束,一般 2,3次),一般需预留约 100 m/s的中途修正
速度脉冲等效燃料;

6)入轨偏差由运载火箭上面级决定,短期难以
大幅减小.
所以,本文提出用偏差传播矩阵来衡量轨道稳

健性是符合工程实际的.
定义偏差传播矩阵位置敏感矩阵特征值绝对

值和

λr =
∣∣λx

∣∣+ ∣∣λy
∣∣+ ∣∣λz

∣∣. (15)

速度敏感矩阵特征值绝对值和

λv =
∣∣λvx

∣∣+ ∣∣λvy
∣∣+ ∣∣λvz

∣∣. (16)

从稳健性设计角度出发,希望 λr 和 λv 越小越好,设
计出的标称轨道对偏差不敏感. λr 和 λv 数量级通

常相差很大, 为了便于度量稳健性指标, 采用归一
化处理方法,令

R = λr/λ 0
r +λv/λ 0

v , (17)

其中, λ 0
r 和 λ 0

v 是归一化系数, 通常由设计人员根
据数据单位确定. R为最终的稳健性评价指标.

3.2 稳健性设计

设计稳健性设计多目标优化目标函数为

J1(x) =∆vE +∆vLP,

J2(x) =R, (18)

约束为

s.t. :



aE (1− eE) = rE
p ,

iE = i0E,

fE = 0,

iLP = i0LP,

hLP = h0
LP,

0 6 hEP 6 122 km,

−10◦ 6 ΘR 6−5◦,

(19)

式中, ∆vE 为从地球停泊轨道向月球加速飞行入轨

等效脉冲, ∆vLP 为近月制动成环月圆轨道所需脉

冲, rP 为近地距,由停泊轨道高度决定, i0E 为停泊轨
道倾角,受发射场地理纬度约束, i0LP 为月心轨道倾

角, h0
LP 为近月点高度, hEP 和 ΘR 是自由返回轨道

返回地球能力的自身约束.

3.3 Pareto最优解集

NSGA-II 是在航天领域应用较为广泛的一种
多目标智能优化算法,是 Deb等 [22,23] 采用快速非

优超排序和排挤机理对 NSGA 的改进, 既能驱使
搜索过程收敛到 Pareto最优前沿,又能保证 Pareto
最优解的多样性. Nazemi 等 [24] 成功应用 NSGA-
II 解决了稳健性设计中多目标优化 Pareto 解集求
解问题.
本文设置优化变量为地月转移入轨参数地

心椭圆轨道远地点, 升交点赤经和近拱点角距
x =

[
rE

a Ω ω
]
, 约束近地距 rE

p = 7287.6 km, 地

心轨道倾角 i0E = 0.349 rad (20◦), 月心轨道倾角
i0LP = 3.0155 rad, 近月点高度 h0

LP = 916 km, 配置
稳健性设计优化目标函数参数 λ 0

r = 1018 km,
λ 0

v = 0.038 km/s, NSGA-II 算法求解 Pareto 解集如
图 5. 图中, 设置种群数 pop = 200, 遗传变异代数
gen = 20. Pareto解集表明,稳健性评价指标较小的

图 5 载人登月自由返回轨道稳健性设计 Pareto最优解集
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自由返回轨道需要较大的速度增量,且与速度增量

小范围内线性负相关,这是因为速度增量较大的自

由返回轨道转移时间较小, 偏差传播时间较短, 因

此稳健性指标较小,稳健性高.

4 结 论

针对载人登月转移轨道动力学系统变系数,非

线性强, 轨道稳健性要求高的特点, 提出了基于标

称轨道数据的偏差传播机理分析方法和基于偏差

传播矩阵的轨道稳健性评价准则与设计方法. 运载

火箭上面级产生的入轨偏差,轨道动力学模型简化

和 GNC系统偏差等导致的轨道偏差不可避免, 详
细分析了载人登月地月转移轨道偏差传播机理,快
速精确计算变系数非线性轨道动力学系统偏差传

播矩阵, 自主快速计算了中途修正脉冲, 提出了基
于偏差传播矩阵的地月转移轨道稳健性评价指标,
基于 NSGA-II算法求解了包含稳健性指标的载人
登月转移轨道 Pareto最优解集. 仿真结果表明, 本
文提出的方法是有效的,可以快速精确分析地月空
间引力场对转移轨道偏差传播机理,可以通过适当
减少地月转移轨道飞行时间来提高轨道稳健性. 该
方法可为我国载人登月工程地月转移轨道设计和

控制提供参考.
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Abstract
Earth-moon transfer orbit for manned lunar landing needs a long flight time, complex, nonlinear and variable coefficient dynamics

model, and asks for a high reliability. Analysis of deviation propagation mechanism and robust design of transfer orbit are investigated
in this paper. It is not only practical for projecting, but also significant for exploring the role of earth-moon space gravitational field
upon transfer orbit deviation. This paper analyses firstly the boundary and the amplitude of the sun, earth, and moon central gravitation,
the earth J2 perturbation that affect the transfer orbit deviation transmission. And then a method to analyse the deviation propagation
mechanism based on nominal orbital data is obtained analytically. A robust indicator of transfer orbit based on deviation transition
matrix is proposed,and a robust optimization design method that employs NSGA-II(nondominated sorting genetic algorithms) for
earth-moon transfer orbit with robust indicator is proposed.Simulation shows that the analysis of transfer orbit deviation propagation
mechanism can obtain earth-moon transfer orbit deviation propagation matrix quickly and precisely, and the deviation propagation
matrix can be used to obtain the covariance matrix and mid-course correction delta V analytically and exactly. The quality of nominal
transfer orbit is improved by optimizing with robust indicator.
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