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摘　 要：为了减少低能地月轨道转移时航天器在混沌区域的滑行时间，提出一种混沌多步控制方法。
利用地月圆形限制性三体问题下航天器轨迹的运行规律和混沌轨道对初始状态高度敏感的特性，通
过自适应粒子群优化算法计算出混沌控制每一步的最优扰动，进而实施多步控制实现地月低能轨道

转移。 该方法不需要依靠周期轨道和随机大量搜索，能够有效地实现地月低能轨道转移，并在耗费能

量很小的前提下显著地缩短航天器在混沌区域的滑行时间。 最后，数值仿真结果验证了所提出算法

的正确性和有效性。
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　 　 低能耗是地月轨道转移中需要考虑的重要问

题。 航天器在地月三体系统的混沌区域可以不耗费

任何能量到达月球附近，但同时也导致地月轨道转

移耗时过长。 因此，在利用混沌运动低能量特性的

同时，如何有效减少轨道转移时间是实现大规模、低
成本探月活动的迫切需求，对我国探月工程的发展

具有非常重要的意义。
目前采用混沌控制理论设计轨道的研究尚处于

起步阶段。 Ｂｏｌｌｔ 等［１］ 通过搜索得到轨道在庞加莱

截面图上投影距离小于预定约束值的 ２ 个点，将 ２
点之间的轨迹从轨道中截断，并根据截断点的稳定

方向和不稳定方向，拼接出转移轨道。 Ｓａｌａｚａｒ 等［２］

增大了约束值，缩短了转移时间，代价是转移过程中

需要非常大的能量。 Ｍａｃａｕ［３］ 搜索分别从地球和月

球附近出发的轨道，通过找出一组在庞加莱截面图

上投影距离非常接近的投影点，利用 Ｂｏｌｌｔ 拼接稳定

方向与不稳定方向的方法完成地月轨道转移。
Ｓｃｈｒｏｅｒ 等［４］将不稳定周期轨道与向前－向后法相结

合，实现地月轨道转移。
为了减小地月转移过程中所需要的能量，现有

的混沌控制方法［１⁃４］ 都利用了轨道在庞加莱截面图

上的投影点的稳定方向与不稳定方向的交点，通过

迭代减小实现轨道拼接所需要的能量。 不足之处是

这些方法都要求在庞加莱截面图中存在轨道投影位

置非常接近的点，然而采用同一轨道截断［１⁃２］ 方法

或不同轨道拼接［３⁃４］ 都不易满足上述要求。 对于同

一轨道截断的方法，需要轨道本身存在位置接近的

投影点；而对于不同轨道拼接的方法，则需要在随机

搜索的基础上找到投影点位置接近的点。 此外，这
种依靠投影点的稳定方向与不稳定方向交点的方法

在两投影点距离不足够小的情况下成功率很低［５］。
尽管利用周期轨道作为中间轨道［４］ 可以提高算法

的成功率，但是需要完全依赖于周期轨道来实现地

月轨道转移。
针对现有混沌控制方法存在的依赖随机搜索、

周期轨道实现地月轨道转移、成功率低等缺点，本文

提出一种混沌多步控制方法来实现低能地月轨道转

移。 该方法在总结地月快速转移规律的基础上，采
用多步控制方法以尽可能减少航天器在混沌区域滑

行时间，同时利用自适应粒子群优化算法计算出每

次对轨道进行控制时所需要的扰动。 仿真结果表

明，本文提出的方法在节省转移时间的前提下，能够

有效地实现低能地月轨道转移。
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１　 圆形限制性三体系统

１．１　 动力学模型

航天器在地月系统中的飞行轨迹通常在圆型限

制性三体问题（ｃｉｒｃｕｌａｒ ｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｔｈｒｅｅ⁃ｂｏｄｙ ｐｒｏｂｌｅｍ，
ＣＲＴＢＰ）动力学模型中模拟，ＣＲＴＢＰ 描述了质量可

以忽略的航天器在地球和月球 ２ 个主天体的引力作

用下的运动，其中主天体绕其公共质心做匀速圆周

运动［６⁃８］。 归一化地球质量 ｍ１ 和月球质量 ｍ２ 之和

为单位质量，则：
ｍ１ ＝ １ － μ
ｍ２ ＝ μ{ （１）

式中， μ为两主天体的质量比常数（地月系统中，μ ＝
０．０１２ １５），使用地月质心旋转坐标系，坐标原点选

取地月质心，地球和月球分别被固定于（ － μ，０） 和

（１ － μ，０），用（ｘ，ｙ），（ ｘ̇，ｙ̇） 分别表示航天器的位置

和速度，航天器的运动学方程为：

ｘ̈ ＋ ２ｙ̇ ＝ ∂Ω
∂ｘ

ｘ̈ ＋ ２ｙ̇ ＝ ∂Ω
∂ｙ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２）

式中，Ω 为旋转坐标系下的等效势能：

Ω ＝ １
２
（ｘ２ ＋ ｙ２） ＋

ｍ１

ｒ１
＋
ｍ２

ｒ２
（３）

设矢量 ｒ１，ｒ２ 为航天器到 ２ 个主天体的距离，有：
ｒ２１ ＝ （ｘ ＋ μ） ２ ＋ ｙ２

ｒ２２ ＝ （ｘ － １ ＋ μ） ２ ＋ ｙ２{ （４）

ＣＲＴＢＰ 系统中，存在雅可比积分如下：
Ｃ ＝ ２Ω － （ ｘ̇２ ＋ ｙ̇２） （５）

在地月三体系统中，单位长度为地月之间的距离， Ｌ
＝ ３．８４４ × １０５ ｋｍ，单位时间为Ｔ ＝ １０４ ｈ，单位速度为

Ｖ ＝ １ ０２４ ｍ ／ ｓ。
１．２　 常用坐标系的转换

地月三体系统中常用的坐标系有地月质心旋转

坐标系、地月质心惯性坐标系和地心惯性坐标系。
图 １ 描述了常用坐标系之间的关系，图 １ａ）为地月

质心惯性坐标系（下标为 Ｉ）与地月质心旋转坐标系

（下标为 Ｒ）之间的关系，θ 为惯性坐标系与旋转坐

标系的夹角；图 １ｂ）为地月质心惯性坐标系（下标为

Ｉ）与地心惯性坐标系（下标为 ＥＩ）之间的关系。

图 １　 坐标系的转换

从地月质心旋转坐标系到地月质心惯性坐标系

的转换关系为［９］：
ＲＩ ＝ ＴＩ

ＲＲＲ

ＶＩ ＝ ＴＩ
ＲＶＲ ＋ Ｔ̇Ｉ

ＲＲＲ
{ （６）

式中， ＴＩ
Ｒ 为从旋转坐标系到惯性坐标系的转换矩

阵。 在坐标系的转换过程中，旋转坐标系相对于惯

性坐标系逆时针旋转了 θ，那么 ＴＩ
Ｒ 和 Ｔ̇Ｉ

Ｒ 定义如下：

ＴＩ
Ｒ ＝
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ｓｉｎθ ｃｏｓθ
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在 ＣＲＴＢＰ 模型中， θ̇ ＝ １，所以（６） 式可以变换为：
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所以从地月质心旋转坐标系到地心惯性坐标系的转

换关系为：
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（１０）

２　 地月低能轨道转移方法

航天器在三体系统下常常呈现混沌运动状态，
使航天器能够在不耗能的情况下仅仅通过弹道捕获

至月球附近，但航天器在混沌区域的滑行时间也往

往过长。 由于混沌系统具有内在敏感性［１０⁃１２］，表现

为对系统施加小的扰动，会使系统偏离固有轨迹而

运动。 而混沌运动本身具有的内在随机性和长期趋

６３
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势不可预见性增加了对其进行控制的难度，所以何

时以及如何施加扰动，尽可能减少航天器在混沌区

域的飞行时间是实现低能地月轨道转移需要解决的

问题。
本文通过航天器轨迹在地月质心旋转坐标系和

地心惯性坐标系的对比分析，找出通过月球的弹道

捕获［１３⁃１４］减少航天器在混沌区域滑行时间的规律；
根据这个规律将航天器每次与月球接近的点作为控

制点，设计出一种通过多步控制来实现的地月低能

轨道转移方法；最后利用自适应粒子群优化算法计

算每一步控制所需要的扰动。
２．１　 轨迹分析

航天器能够在不耗能的情况下仅仅通过弹道捕

获到达月球附近。 航天器在地月三体系统下不耗费

任何能量的滑行过程可以认为是在地球和月球共同

作用下的结果，地月轨道转移则是航天器每次靠近

月球时通过月球的弹道捕获最终滑行至月球附近的

过程，而如何有效利用月球的弹道捕获是实现低能

地月轨道转移首先要考虑的问题。
地月低能转移是航天器从近地周期轨道出发飞

行至近月周期轨道的过程。 为了减少转移中所消耗

的能量，一般选择雅可比能量略大于 ＣＬ１
＝ ３．１８８ ３

的能量。 图 ２ 为雅可比能量 Ｃ ＝ ３．１７９ ４８ 下的庞加

莱截面图［１５］，庞加莱截面图中存在由环状结构组成

的 ＫＡＭ 环区域和由杂乱点组成的混沌区域。 平动

点 Ｌ１
［１６］ 将地月系统分为地球引力区和月球引力区，

航天器在混沌区域能够不消耗任何能量从地球引力

区通过平动点 Ｌ１ 滑行至月球引力区进而到达月球

附近，但同时导致航天器在地球引力区的混沌区域

滑行时间过长。 航天器在地月系统的地球引力区的

滑行过程是一个在动力作用下远离地球，而在地球

引力作用下速度逐渐变小而再向地球附近滑行的一

个往复过程。 分别定义初始点在地月连线上（离地

球 距 离 递 增， 分 别 为 ０．１３５ １０６ ４８５ ０４０ ２２４，
０．１６１ ９７４ ２４７ ４３４ １１３，０．１８４ ８８５ １１６ ４０３ ９８１），初
始速度垂直上穿横轴的一组轨道为轨道 ａ、轨道 ｂ、
轨道 ｃ。 如图 ３ 所示，图 ３ａ） ～图 ３ｃ）分别为轨道 ａ、
轨道 ｂ、轨道 ｃ 在地月质心旋转坐标系和地心惯性坐

标系下的对比图。 可以看出，随着轨道初始位置从

地球附近向月球方向靠近，航天器一个往复过程的

轨迹在地月质心旋转坐标系和地心惯性坐标系下的

形状也随之改变。 可以发现，航天器远离和靠近地

球的一个往复过程在惯性坐标系下的运行轨迹近似

于一个椭圆。 图 ３ｄ）为轨道 ａ、轨道 ｂ、轨道 ｃ 在地

心惯性坐标系的轨迹对比，当航天器近地点离地球

较近时，其椭圆轨迹具有较大的偏心率，当航天器轨

迹近地点离地球较远时，其椭圆轨迹具有较小的偏

心率，而随着椭圆轨迹偏心率增大到一定程度，航天

器可以克服地球引力穿过 Ｌ１ 瓶颈区域受月球引力

作用而到达月球附近。
基于分析可知，航天器在地月系统滑行的过程

中， 每次接近月球时受到月球的影响最大，可以改

变其运行轨迹。 当航天器所受到的影响使其飞行轨

迹的近地距离减小时，会造成飞行时间的增加，而当

航天器所受到的影响使其飞行轨迹的近地距离增大

时，航天器可能在下一次脱离地球引力而滑行至月

球附近。

图 ２　 地月系统庞加莱截面图

图 ３　 航天器位于不同初始值的轨道

２．２　 算法流程

在对地月系统下航天器轨迹的分析的基础上，
本文设计了一种低能轨道转移方法，其算法流程如

７３
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图 ４ 所示。

图 ４　 地月轨道转移方法

该方法通过多步控制，对每次航天器接近月球

时的控制点施加速度方向的小扰动。 扰动的大小选

择在预设最大扰动范围内，能够在施加控制后使轨

迹最优的速度增量。 判断最优轨迹的标准是当航天

器下一次与月球接近时如果能到达月球附近，则选

择在庞加莱截面图上最靠近月球附近的 ＫＡＭ 环的

轨迹作为最优轨迹；当航天器下一次与月球接近时

如果不能到达月球附近，则选择近地点离地球最远

的轨迹作为最优轨迹。 本文方法通过对航天器在混

沌区域的轨道实施多次控制找出每次的最优扰动

量，直到轨迹可以运行至月球附近。 而航天器轨迹

近地距离的增大可以使其在混沌区域的滑行时间减

少，所以为了尽量减少地月低能转移时间，本方法要

求航天器到达月球附近前每次与月球接近时的近地

点呈递增趋势。
２．３　 扰动计算

通过每次航天器运行轨道与月球转动位置非常

接近时，施加小的扰动可以使轨道运行状态发生很

大改变已达到减少航天器在混沌区域的滑行时间而

尽快飞行至月球附近的目的，而扰动的大小可以由

自适应粒子群优化算法（ａｄａｐｔｉｖｅ ｐａｒｔｉｃｌｅ ｓｗａｒｍ ｏｐｔｉ⁃

ｍｉｚａｔｉｏｎ，ＡＰＳＯ）计算得到。
粒子群优化算法 （ ｐａｒｔｉｃｌｅ ｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，

ＰＳＯ）是一种通过观察鸟类觅食行为启发而得到的

进化算法［１７⁃１８］。 ＰＳＯ 算法保留了基于种群的全局

搜索策略，只是采用简单的速度位移模式，通过对个

体最优和全局最优的记忆使其可以动态追踪当前的

搜索情况以调整其搜索策略，具有较强的全局收敛

能力和鲁棒性。 ＡＰＳＯ 算法通过对惯性权值的自适

应调整，能够保证粒子具有很好的全局搜索能力和

较快的收敛速度。
ＡＰＳＯ 算法的流程如图 ５ 所示。

图 ５　 自适应粒子群优化算法

设在一个 Ｓ 维的目标搜索空间中，有 ｍ 个粒子

组成一个群体，每个粒子表示为一个 ｎ 维的向量，
ＡＰＳＯ算法的 ２个主要操作是速度和位移方程，在粒

子寻优过程中，第 ｉ 个粒子第 ｓ 维向量的运动轨迹描

述如下：
ｖｉｓ（ ｔ ＋ １） ＝ ωｖｉｓ（ ｔ） ＋ ｃ１ｒ１ｓ（ ｔ）（ｐｉｓ（ ｔ） － ｘｉｓ（ ｔ）） ＋
　 ｃ２ｒ２ｓ（ ｔ）（ｐｇｓ（ ｔ） － ｘｉｓ（ ｔ））
ｘｉｓ（ ｔ ＋ １） ＝ ｘｉｓ（ ｔ） ＋ ｖｉｓ（ ｔ ＋ １）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１１）
式中， ｃ１ 和 ｃ２ 为学习因子，是非负常数，ｒ１ｓ 和 ｒ２ｓ 服从

［０，１］ 上的均匀分布的随机数，ｖｉｓ 是粒子的速度，ｖｉｓ

８３
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∈ ［ｖｍｉｎ，ｖｍａｘ］，ｖｍｉｎ 和 ｖｍａｘ 分别表示粒子速度的下限

和上限。 ｐｉｓ 为局部最优位置，是第 ｉ 个粒子迄今为

止搜索到的最优位置，ｐｇｓ 为全局最优位置，ω 是惯

性权值，满足：

ω ＝
ωｍｉｎ ＋

（ωｍａｘ － ωｍｉｎ）∗（ ｆ － ｆｍｉｎ）
ｆａｖｇ － ｆｍｉｎ

，ｆ ≤ ｆａｖｇ

ωｍａｘ，ｆ ＞ ｆａｖｇ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１２）
式中， ｆ 为粒子的适应度值，由每个粒子的位置决

定，根据适应度值的大小衡量解的优劣。 ｆａｖｇ 为平均

适应度值，ｆｍｉｎ 为最优适应度值（最优适应度值的选

择根据具体问题调整）。 最后通过每个粒子的适应

度值调整局部和全局最优位置直到满足终止条件。
ＡＰＳＯ 算法的终止条件根据具体问题取最大迭

代次数或粒子群搜索到的最优位置满足的预定最小

适应阈值。 本文方法利用最大迭代次数，在轨道未

到达月球附近时，选择导致轨道近地点离地球最远

的扰动为最佳扰动，而当轨道可以到达月球附近时，
选择能够使轨道到达离与月球附近拟周期轨道最近

的扰动作为最优扰动。

３　 数值验证

地月轨道转移就是对地球附近的周期轨道上的

航天器施加冲量，使其飞行至月球附近，然后再对其

施加冲量使其绕月飞行。 在地月三体系统中，选择

图 ２ 中距离地心 ５９ ６６９ ｋｍ 的围绕着地球旋转的周

期轨道上的点 Ｐ 作为地月转移轨道的初始点，在雅

可比能量 Ｃ＝ ７．１７２ １８ 时航天器通过 Ｐ 点围绕着地

球做周期运动（由于参数精度选择有差异，本文所

得到的周期轨道雅可比能量与文献［１⁃４］中的 Ｃ ＝
７．１７３ ８不一致），施加一个平行的推力使航天器进

入混沌区域。 此时系统雅可比能量为 Ｃ ＝ ３．１７９ ４８，
这要求速度的改变 ΔＶＰ ＝ ７４８ ｍ ／ ｓ （文献［１⁃４］ 中

ΔＶＰ ＝ ７４４．４ ｍ ／ ｓ）。 如图 ３ 所示，点 Ｐ 包围在混沌区

域内，当轨道转移到月球附近并距离月球附近的

ＫＡＭ 环很近时，便可以通过一个很小的推力使轨道

流形进入 ＫＡＭ 环的边缘而绕月运动。
当系统雅可比能量 Ｃ＝ ３．１７９ ４８，航天器在不施

加外力的情况下从庞加莱截面图上的 Ｐ 点滑行到

月球附近需约 ２７ 年的时间。 在数年的滑行过程中，
航天器并未长时间停留在月球附近，而是在月球附

近飞行数圈后便很快远离。 图 ６ 为航天器在系统雅

可比能量 Ｃ＝ ３．１７９ ４８ 下从 Ｐ 点自由滑行的轨迹。

图 ６　 Ｐ 点出发到月球附近的轨道流形

根据图 ２ 的庞加莱截面图，本文计算了在不同

扰动值下，从 Ｐ点出发飞行至离月球附近ＫＡＭ环极

近、距离月心 １３ ９７０ ｋｍ的 Ｔ点的地月转移轨迹。 设

置 ＡＰＳＯ 算法中的学习因子 ｃ１ ＝ ｃ２ ＝ ２， 惯性权值

ωｍａｘ ＝ ０．９， ωｍｉｎ ＝ ０．６。 设置控制轨迹能够到达距离

Ｔ点的精度为 ０．０１，则通过 ４ ｍ ／ ｓ 的速度增量便可以

使轨道流形进入 ＫＡＭ 环的边缘而绕月运动。 图 ７
为本文方法所完成的地月轨道转移，图 ７ａ） ～ ｄ）对

控制点施加速度方向的扰动量的最大值分别设置为

０．００６ ３，０．０７，０．１６，０．２。 表 １ 分别列出轨道转移所
表 １　 地月轨道转移的需用扰动、速度增量和飞行时间

最大扰动 扰动次数 飞行时间 ／ ｄ 速度增量 ／ （ｍ·ｓ－１）
０．００６ ３ ５ ２５４ ７７９
０．０７ ４ ２２１ １ ０３５
０．１６ ３ １３７ １ ０９０
０．２ ２ １０９ １ ０１０

图 ７　 地月转移轨道

９３
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需的扰动次数、转移时间、以及轨道转移过程中所需

要的总的速度增量。
由仿真结果可见，扰动窗口较大时，地月轨道转

移所需要的扰动次数相对较少，转移时间较短；而扰

动窗口较小时，地月轨道转移所需要的扰动次数相

对较多，转移时间也较长。 文献［１⁃４］中，所需要的

转移时间最短为 ２８４ ｄ，所需要的速度增量为 ΔＶ ＝
７６７．８ ｍ ／ ｓ（见文献［３］），本文所得到的转移轨道均

比 ２８４ ｄ 短，其中，图 ７ａ）所需要的速度增量仅略大

于文献［３］在转移过程中所需要的速度增量，在耗

能较小的前提下显著缩短了地月轨道转移时间。

４　 结　 论

本文通过对航天器在地月三体模型下轨迹运行

规律的分析，利用 ＡＰＳＯ 算法计算航天器每次接近

月球时的扰动，通过多步控制，在有效减少航天器在

混沌区域游荡时间的基础上完成地月低能轨道转

移。 该方法避免了随机大量的搜索，也不需要依靠

周期轨道等中间轨道，能够在保证用时短，耗能小的

前提下得出地月转移轨道。 本文方法是通过对每次

航天器与月球接近时施加扰动，通过在预先设定的

扰动范围内找出每次施加扰动后的局部最优轨迹，
进而在尽可能节省时间的前提下完成地月低能轨道

转移。 下一步的工作是如何在综合用时短和耗能小

的前提下确定全局最优转移轨道的标准，并通过相

应的扰动值完成最优地月轨道转移。
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