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摘　 要： 针对月球探测器低能量返回轨道设计问题，在椭圆四体问题下建立探测器动力学模型，考虑太阳引力与月球椭圆运

动对探测器轨道的影响，并分析探测器低能量返回轨道的存在性与轨道动力学特性，以及针对设计月球最低能量返回轨道过

程中模型强非线性、全局优化性能差等现象，提出了一种混合自适应遗传算法用于寻找月球探测器返回地球所需的最低能量

以及对应的转移轨道，算法根据种群适应度数据自适应改变进化特征，提高了种群向全局最优点进化的效率，降低了计算量．
仿真结果表明，此种算法可以精确高效地计算月球探测器返回地球所需的最低能量，所需的速度脉冲仅为传统的双曲拼接法

的 ７５％，显著节约了能源消耗．
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　 　 随着我国探月计划的推进，月球返回技术已由

“嫦娥 ５”实验探测器成功验证，该技术对未来建立

月球基地、开发月球资源至关重要［１－２］ ．然而，传统的

月球采样返回方式需要将探测器送入月球双曲轨道

脱离月球引力场进而返回地球，燃料消耗极大（约

８１０ ｍ ／ ｓ的速度脉冲） ［３］，因此如何利用尽量少的燃

料将更多的月球资源返回地球，决定了未来开发月

球的效益［４］ ．
研究低能量返回轨道，主要关注两方面：１）月

球探测器脱离月球影响球的最低能量需求；２）如何

在低能量脱离月球影响球的同时能够返回地球．对
于前者，研究表明，１００ ｋｍ 环月圆轨道上的探测器

能够借助日月引力与地月椭圆运动的作用，以最低

６０３ ｍ ／ ｓ 左右的速度脉冲经地月平动点脱离月球影

响球［５］ ．对于后者，文献［６］在其研究中曾以仿真算

例的形式证明了探测器能够从地月 Ｌ２ 平动点逃逸



后，经日地月引力共同作用返回地球．然而，月地低

能返回轨道存在较强的引力混沌现象，飞行器微量

的飞行状态偏差会导致终端状态明显的改变，甚至

无法实现返回，利用传统的梯度法迭代设计轨道，或
不能求取迭代所需的梯度数值，或使算法收敛迭代

步长很难选取，导致迭代无法进行，因此，需要采用

收敛性较强的轨道设计方法，保证轨道设计的成功

率和计算效率．
事实上，月地低能返回轨道与 Ｈｉｔｅｎ 号飞行器

所使用的低能奔月轨道具有明显的对称性，其轨道

设计方法也可对本文的研究提供参考［７］ ．当前，主要

有主矢量法、Ｈａｌｏ 轨道演化法、流形拼接法、智能搜

索算法等寻优算法可代替传统打靶迭代法用于设计

低能奔月轨道［８－１２］ ．其中，主矢量法利用极大值原理

求取从地球出发到月球弹道式捕获所需的最小脉冲

能量，但需要猜测本无物理意义的协状态初值，计算

效率和自动化水平不高．Ｈａｌｏ 轨道演化法和流形拼

接法利用了低能转移轨道所在的空间不变流形与平

动点稳定 ／非稳定流形接近甚至相切的特性，快速获

得低能转移轨道的初值，但是需要先花费大量时间

计算空间不变流形管路，且对捕获后的轨道参数并

没有加以限制．月地返回轨道要求探测器以严格的

再入轨迹进入大气层，加之轨道本身的弱稳定性，上
述这些轨道设计算法都很难获得符合工程任务的计

算结果［９－１２］ ．而遗传算法在求取强非线性、多局部最

优点的问题时具有较强的优势，适合本文中对月地

低能返回轨道的设计工作［１３－１５］ ．但其计算量大，求
解精度与种群数量相关，因此需要对其进行改进．

本文针对月球非载人探测器返回轨道的设计问

题，在椭圆四体问题下研究探测器的动力学特性，并
提出了一种改进的混合自适应遗传算法，用于搜索

最低返回能量，最终仿真结果表明，月球探测器可以

月球椭圆轨道初始速度出发，经过地月 Ｌ２ 平动点返

回地球．

１　 日地月多体动力学与低能返回轨道

分析

１．１　 探测器动力学模型

研究月球低能返回轨道的设计问题，至少需要

同时考虑日地月引力和月球椭圆运动对探测器的影

响，因此，探测器动力学模型使用日地月星椭圆四体

问题进行建模．模型建立在地月旋转坐标系中，以地

月质心为原点，月心方向为 ｘ 轴，月球轨道角动量方

向为 ｚ 轴，ｙ 轴与另外两轴形成右手系，如图 １ 所示．
探测器在地月旋转坐标系中的动力学方程矢量

形式如下
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式中：μｅ、μｍ、μｓ 分别为地球、月球和太阳的引力常

数；ｒｅｐ、ｒｍｐ、ｒｓｐ分别为探测器相对于地球、月球和太

阳的位置矢量；ｒｓｏ为太阳相对地月质心的位置矢量；
ω 为地月旋转角速度．
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图 １　 月球低能返回轨道模型

１．２　 返回轨道特性分析

设计月地低能返回轨道，首先需要研究确定返

回轨道的存在性以及动力学特征．本文中，主要着眼

于弹道式低能量返回轨道的设计问题，所以仅考虑

月球探测器以单次脉冲变轨进入返回轨道返回地

球．首先，为了验证返回轨道的存在性，利用数值搜

索的方法，以月球白道 １００ ｋｍ 圆轨道为初始轨道，
时间区间为 ２０２０ 年 １ 月，以不同的月心经度为初始

位置施加切向脉冲，使探测器进入一条半长轴为

２５ ０００ ｋｍ的月球大椭圆轨道，在多体系统的作用

下，可得到不同的发射时间和月心经度对应的轨道

近地点半径分布图，如图 ２ 所示．
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图 ２　 探测器近地点分布情况

从分布图中可以看出，在一个月球运动周期内

（约为 ２８ ｄ），不同的发射相位对应的轨道近地点高

度分布可分为 ４ 个区域，而只有处于 Ｄ 区域时，探
测器才有可能以单次变轨的形式低能量弹道式返回

地球．图 ３ 为地心惯性系下月球探测器低能量返回

轨道，值得指出的是，图 ２ 所示的轨道分布规律具有

普遍性，几乎每个月均有 １ 个低能量返回轨道发射

窗口．
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图 ３　 月球低能返回轨道（惯性系）

通过仿真计算可知，选择合适的探测器发射状

态，可实现低能量返回，然而此结论并不具有工程实

践性，由于返回地球需要保证较高的再入点精度，因
此需要对探测器返回轨道的终端再入点进行约束，
并以此约束修正发射点参数，得到满足再入参数需

求的低能返回轨道．

２　 月球返回约束条件分析

月球返回任务中，若不考虑探测器从月面起飞进

入环月过渡轨道的发射段，可以假设探测器已经处于

一条圆形环月轨道上，其高度为 １００ ｋｍ，探测器从该

轨道出发，转移至地球大气层边缘，考虑探测器在我

国内蒙地区再入着陆，其轨道约束条件见表 １．
可见，对于工程可实现的月地低能返回轨道来

说，是一个典型的多目标优化问题，通常，遗传算法

对于这种强非线性优化问题具有较好的搜索性能，
但是这种方法计算量较大，特别是对于月球低能返

回轨道设计问题，需要同时优化点火时间、脉冲方

向、脉冲大小等，计算量将呈指数增加，并且遗传算

法的局部搜索能力不如梯度法，因此，若能设计兼顾

全局寻优和局部快速收敛的混合算法，可以显著提

高返回轨道设计的效率．

表 １　 混合遗传算法计算结果

轨道参数 ｒｍ０
／ ｋｍ Ｈｅｆ ／ ｋｍ ｉｆ ／ （ °） λｆ ／ （ °） φｆ ／ （ °）

数值 １ ８３８ １３０±２．０ ４４±０．３ １１２±２．０ ２７±２．０

　 注：ｒｍ０
为月心轨道半径；Ｈｅｆ为再入点高度；ｉｆ 为轨道倾角；λｆ 为再

入点经度；φｆ 为再入点纬度．

３　 基于自适应交叉变异概率与牛顿迭

代的混合自适应遗传算法

３．１　 遗传算法的计算步骤

遗传算法自上世纪 ７０ 年代发展至今，已按照编

码形式、进化法则等不同计算机制发展成多种子算

法，广泛应用于信息、计算和应用科学等领域，但是

其基本原理与流程仍然是通过模拟自然选择和自然

遗传机 制 进 行 随 机 搜 索， 其 计 算 流 程 如 图 ４
所示［１６－１７］ ．

开始,初始化种群

计算每个个体的适应度

满足终止条件?

输出结果

结束

代数+1

K≥N

按选择策略选种群中2个体

按照交叉策略进行交叉计算

K=K+2

按照变异策略进行变异计算

是

是 否

否

图 ４　 遗传算法计算流程

３．２　 控制变量和适应度函数的定义

使用遗传算法进行月地低能返回轨道的设计过

程中，可以进行优化的控制变量有变轨时间、初始环

月轨道倾角、变轨时刻探测器月心经度、变轨脉冲大

小，采用混合编码形式为

Ｉｉ ＝ ［Ｔ０ｉ ｉ０ｉ λｍ０ｉ Δｖ０ｉ］Ｔ ．
　 　 适应度函数值可以使用终端参数偏差的加权

和，由于不要求控制变量与优化指标同维数，本文可

以增加一些优化指标，如初始脉冲大小，以期能够求

取既满足终端约束条件又最为节省发射能量的返回

策略，因此适应度函数可以写为

Ｊ ＝ ｃ１Δｖ０ ＋ ｃ２ΔＨｆ ＋ ｃ３Δｉｆ ＋ ｃ４Δλ ｆ ＋ ｃ５Δθｆ ．
式中，加权系数 ｃ１ ～ ｃ５的选择影响着优化算法对某

一设计指标的搜索敏感程度．本文中，利用加权系数

对各个参数进行归一化处理，使得不同优化指标的

变化范围趋于统一，有利于搜索的进行．具体的系数

定义为：ｃ１ ＝ １．７３（ ｋｍ ／ ｓ） －１；ｃ２ ＝ ６ ３７８（ ｋｍ） －１；ｃ３ ＝
ｃ４ ＝ ｃ５ ＝ １８０ （°） －１，此处需要指出的是，由于各设计

指标均具有不同的量纲，为对其进行加权和计算，加
权系数应对其进行量纲一的处理，因此系数的量纲
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为指标量纲的倒数．
３．３　 算法流程

针对上述优化问题的特点以及遗传算法与微分

修正法的优缺点，提出了混合自适应遗传算法，算法

的流程如下：
１） 随机产生初始群体作为父代并计算其适

应度；
２） 对其中的个体以概率 Ｐｃ 进行编码－交叉－解

码运算，产生子代并加入群体；
３） 对群体中的个体以概率 Ｐｍ 进行编码－变异

－解码运算，产生子代并加入群体；
４） 对群体中的个体以概率 Ｐｓ 对指标 Ｊ 进行微

分修正，产生的新个体替换原有个体；
５） 按照优胜劣汰的规则，淘汰弱势个体，保持

种群规模．
３．４　 自适应交叉与变异概率

本文中，为了避免遗传算法概率性达到局部最

优的情况，采用自适应交叉、变异和搜索概率进行补

偿，以期避免陷入局部最优的情况发生，其中心思想

是，对于群体较为集中的情况，增大种群的交叉与变

异概率，增加逃离局部最优点的机会，同时，对于种

群中较为优势的个体，增加搜索概率，使得算法收敛

速度加快．实际计算中，以种群的最低适应度 Ｆｉｔｍｉｎ、
最高适应度 Ｆｉｔｍａｘ和平均适应度 Ｆｉｔａｖｅ三者决定交叉、
变异和搜索概率的大小，具体算法为：

Ｐｃ ＝
２Ｐｃｍａｘ

π
ａｒｃｔａｎ １

１ － Ｆｉｔａｖｅ ／ Ｆｉｔｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

Ｐｍ ＝
２Ｐｍｍａｘ

π
ａｒｃｔａｎ １

１ － Ｆｉｔｍｉｎ ／ Ｆｉｔｍａｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

Ｐｓ Ｉｉ( ) ＝
２Ｐｓｍａｘ

π
ａｒｃｔａｎ １

Ｆｉｔ Ｉｉ( )

æ

è
ç

ö

ø
÷ ．

式中：Ｐｃｍａｘ、Ｐｍｍａｘ、Ｐｓｍａｘ分别为个体最大交叉、变异与

搜索概率 ．需要指出的是，搜索概率对不同个体是

不同的，个体越占有优势，就有更大的几率进行进一

步的搜索以快速到达最优点．

４　 仿真分析

４．１　 算法参数设置

利用本文提出的混合自适应遗传算法进行月地

低能返回轨道设计，需要对程序算法进行参数设置．
本文中，选取探测器初始轨道高度为 １００ ｋｍ，入射

脉冲沿轨道切线方向施加，入射时刻范围为 ２０２０ 年

１ 月 １ 日至 ３０ 日，入射时刻探测器月心经度为

－１８０° ～０°，变轨脉冲大小为 ６００ ～ ６５０ ｍ ／ ｓ，环月轨

道倾角为 ０° ～９０°，优化指标按照遗传算法的计算步

骤进行定义，通过多次计算经验得到较好的个体最

大交叉、变异与搜索概率为 Ｐｃｍａｘ ＝ ０． ８０％，Ｐｍｍａｘ ＝
０．０５％，Ｐｓｍａｘ ＝ ０．０５％，种群规模为 ２ ０００ 个，最大代

数限制为 １００ 代．按照此设置进行搜索计算，可以较

为迅速地搜索到所需的最优返回轨道．
４．２　 轨道设计结果

利用上述混合自适应遗传算法对月球探测器低

能量返回轨道设计问题进行求解，代入仿真程序计

算，最终得到了最优的月球探测器低能量返回轨道

（见图 ５），返回参数见表 ２．
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图 ５　 低能返回轨道设计结果

表 ２　 混合遗传算法计算结果

入射时间
入射时刻月

心经度 ／ （ °）

脉冲大小 ／

（ｍ·ｓ－１）

环月轨道

倾角 ／ （ °）
再入点轨道

倾角 ／ （ °）
再入点

高度 ／ ｋｍ
再入点

经度 ／ （ °）
再入点

纬度 ／ （ °）

２０２０ 年 １ 月 ５ 日

１３：１５：３０
－１２３．３７３ ６３４．８２０ ２３．５１０ ４３．７００ １３１．３５０ １１３．１７０ ２５．９５０

　 　 与传统的双曲拼接方式相比，最低能量转移轨

道所需的速度脉冲仅为其 ３ ／ ４，对于未来的资源运输

任务来说，本阶段的燃料节约意味着可以减少地球

向月球运送燃料的总量，而且能够提高资源运输量，
对商业开发月球来说无疑显著提高了经济效益．
４．３　 算法性能比较分析

利用本文提出的混合自适应遗传算法进行月地

低能返回轨道寻优计算，所使用的计算机系统性能

配置为：计算机采用 ３．０ ＧＨｚ 单核处理器，４ Ｇ 内存，
计算程序使用 Ｍａｔｌａｂ８．０ 编程，整个仿真计算过程耗

时约 １０ ｍｉｎ，经 ３１ 代计算后得到轨道设计结果．
除本算例外，在研究过程中还使用相同算例对

一般遗传算法、流形拼接法、一般打靶法等算法一并

进行仿真计算以作比较，各算法的计算性能见表 ３．
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表 ３　 算法性能比较

优化方法
迭代次数

／ 代数

计算时间 ／
ｍｉｎ

收敛

范围

搜索

成功率
备　 注

混合自适应遗传算法 ３１ ＜１０ 大 大 可自主计算

一般遗传算法 １０４ ＞３０ 大 大 可自主计算

流形拼接法 ≈８ ＜２ 中 中 需给定较准确的初值，无法优化变轨脉冲

一般打靶法 ≈１５ ＜１ 极小 小 需给出极准确的初值，否则迭代不收敛

主矢量法 ≈５ ＜１ 小 小 猜测协状态初值耗时很长，且无经验数据

　 　 需要指出的是，表 ３ 中，流形拼接法、一般打靶

法和主矢量法均可在短时间内迭代得到所需的月地

低能转移轨道，且计算时间远优于遗传算法，但这种

高效计算的前提是需要通过大量手动试凑得到较为

准确的迭代初值，往往耗时远多于遗传算法且不能

保证计算成功率．然而，这也表明，若能在初值猜测

方面寻找突破口，实现快速、自主地给出迭代初值，
将显著提高低能返回轨道的计算效率，得到比混合

自适应遗传算法更优的轨道设计方法．

５　 结　 论

１） 在椭圆四体问题下建立探测器动力学模型，
分析了低能返回轨道的存在性与规律性；设计一种

结合迭代法的混合式自适应遗传算法，求解使得探

测器以最低发射能量返回地球的发射时机、发射相

位以及对应的速度脉冲．
２）仿真结果表明，采用混合自适应遗传算法设

计轨道，可利用相对较少的计算量得到优化的轨道

参数，并实现完全自动化计算，无需人工给定迭代初

值，具有较好的计算效率．
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