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应用启迪优化方法的地月平动点轨道转移
规划设计

何管维，袁 浩，王 杰，吴 军
国防科技大学空天科学学院，长沙 410007

摘 要 针对地月平动点轨道多目标任务转移策略开展了研究，设计了一种基于双脉冲模式的转

移策略，使航天器能够在近直线晕轨道和远距离逆行轨道之间进行转移。首先在质心会合坐标系

下建立航天器轨道动力学模型；然后，开展转移策略总体设计并分析涉及的优化变量，确定目标函

数和约束条件，将转移策略设计问题转化为轨迹优化问题；进而，验证遗传算法和粒子群优化算法

对于该问题的可行性，求解转移轨迹。研究得到了一种应用遗传算法和粒子群优化算法设计平动

点轨道转移策略的数值方法，利用该方法设计了近年来重点关注的近直线晕轨道以及远距离逆行

轨道之间的转移轨迹。文章提出的优化方法，在无先验信息的情况下能够有效解决轨道转移优化

设计问题，并可应用于多类转移方案。
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Heuristic optimization for transfer trajectory to cis-lunar liberation 
point periodic orbit
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Abstract The transfer strategies for multi-objective missions around the Earth-Moon Lagrange points 
are studied and a two-impulse transfer strategy that allows spacecraft to move between near-rectilinear 
halo orbits and distant retrograde orbits is designed.  Firstly， the spacecraft's orbital dynamics model is 
established in the synodic frame.  Then， the overall design of the transfer strategy is implemented， the 
relevant optimization variables are analyzed， the objective function and constraints are determined， and 
the transfer strategy design problem is transfered into a trajectory optimization problem.  Furthermore， 
the feasibility of genetic algorithms and particle swarm optimization algorithms for this specific problem is 
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verified for solving the transfer trajectory.  A numerical method is presented through this research by 
applying genetic and particle swarm optimization algorithms to transfer strategies design of halo orbits， 
which focuses on recent interest in near-rectilinear halo orbits and distant retrograde orbits.  The proposed 
optimization method has ability of effectively resolving the orbital transfer design problem without prior 
information and can be applied to various transfer scenarios.
Key words Circular restricted three-body problem； Orbital transfer； Genetic algorithm； Particle 
swarm optimization

0　引 言

地月空间探测与开发一直以来都是各国高度

关注的科学活动，美国计划在地月 L2点近直线晕轨

道上建造“深空门户”空间站［1］，用于支持长期地月

往返任务。同时，随着商业航天的迅速发展，低成

本开展太空活动成为未来发展的趋势，给地月空间

任务轨道设计提出了新的挑战。

对于地月空间长期驻留轨道的设计，稳定性和

周期性［2］是重点关注的科学问题，满足这两点要求

的平动点周期性轨道［3］成为了近年来的重点研究对

象。随着航天器在地月空间执行任务的多样化，围

绕平动点周期性轨道展开的航天器转移轨道设计

愈显重要。近年来，国内外研究主要聚焦在以下几

个方面：1）晕轨道动力学机制研究，如近些年在限

制性四体问题的基础上提出了近周期轨道［4］和共振

轨道［5］，此外围绕地月不变流形开展低能耗转移轨

道的设计也吸引了诸多学者的注意［6］；2）月球与地

球之间的转移设计，如国外有Zimovan等［7］对近直线

晕轨道（NRHO）间和远距离逆行轨道（DRO）进行了

动力学分析并根据流形设计了转移轨道，Oshima［8］

则利用平面李雅普诺夫轨道的不稳定特性开展轨

道转移设计，在国内，Zhang等［9］面向从月球DRO轨

道返回地球的任务开展了轨迹优化设计，Liu 等［10］

的研究则涵盖了地球前往李萨如轨道的转移问题；

3）面向任务设计开发先进算法，如 He等［11］与 Abra⁃
ham 等［12］分别提出了使用烟花算法（FWA）和粒子

群优化算法（PSO）开展低地球轨道（LEO）与地月晕

轨道之间的脉冲机动转移设计。

在各类平动点轨道中，近直线晕轨道［13］和远距

离逆行轨道［14］由于其相对稳定的轨道动力学特性，

成为了未来长期驻留任务的重要研究目标。现有

研究主要集中在以 GEO 和 LEO 等地球停泊轨道出

发，前往地月晕轨道的转移设计，航天器到达目标

晕轨道之后可执行的任务较单一。对于承担复杂

任务的地月空间航天器，通常需要在多个平动点轨

道之间进行转移，必须研发新的轨道间转移技术和

相关优化设计理论。尽管该领域已有部分前沿研

究，但针对不同优化理论之间效果的对比和分析

较少。

因此，本文在圆型限制性三体问题框架下，围

绕地月系平动点轨道间转移设计开展研究，以近直

线晕轨道和远距离逆行轨道的转移任务为研究对

象，将遗传算法［15］和粒子群优化算法［16］作为优化工

具，在允许误差内给出多种转移方案，并对两种算

法得出的结果进行对比分析。

1　圆型限制性三体问题

为了便于分析和简化计算，对轨道动力学系统

进行归一化处理，将各物理量无量纲化，规范计算

量级。设归一化后的质量单位为 MU，长度单位为

LU，时间单位为TU，则有：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

1 MU = M1 + M2
1 LU = a

1 TU = a3 / (GM )
（1）

式中：M1和 M2分别为两天体的质量，a 为两主天体

间的距离，G为引力常数，为方便轨道动力学模型表

达引入质量比μ：
μ = M2 / (M1 + M2 ) （2）

归一化条件下，小天体质量为 μ，大天体质量为

（1-μ）。对于地月系统，（1-μ）表示地球质量，μ表示

月球质量，a为地月平均距离。

设航天器 m 在质心会合坐标系位置为 r = ［x， 
y， z］，可分别求得m到地球和月球的距离为

re = [ ( x + μ )   y   z ] T
（3）

rm = [ ]( x - (1 - μ )   y   z T
（4）

航天器的轨道动力学模型如下：
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ẍ - 2ẏ - x = - (1 - μ ) ( x + μ )
r3e

- μ ( x - 1 + μ )
r3m

ÿ + 2ẋ - y = - (1 - μ ) y
r3e

- μy
r3m

z̈ = - (1 - μ ) z
r3e

- μz
r3m

（5）

此外，还可以定义伪势能函数为

U = 1 - μ
re

+ μ
rm

+ 1
2 ( x2 + y2 ) + 1

2 μ (1 - μ )（6）
则式（5）可以简化为

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
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ï

ï

ẍ - 2ẏ = ∂U
∂x

= Ux

ÿ - 2ẋ = ∂U
∂y

= Uy

z̈ = ∂U
∂z

= Uz

（7）

式中：

ì
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Ux = x - (1 - μ ) ( x + μ )
r3e

- μ ( x - 1 + μ )
r3m

Uy = y ( )1 - 1 - μ
r3e

- μ
r3m

Uz = -z ( )1 - μ
r3e

+ μ
r3m

（8）

一些常用地月系轨道动力学参数总结如表 1
所示。

2　转移策略设计

2. 1　双脉冲转移策略

已知 t1时刻航天器处于初始平动点轨道上的R1
点，其状态可表示为X1 = ［r1， v1］T，，在此时执行瞬时

脉冲机动，航天器状态添加速度脉冲增量Δv1，并进

入转移轨道；在轨道动力学的作用下，航天器以无

控状态进行运动，并于 t2时刻到达目标平动点轨道

上的入轨点 R2，此时航天器状态为X2 = ［r2， v2］T；航
天器执行第二次瞬时脉冲机动，航天器状态在X2的

基础上添加速度脉冲增量Δv2，航天器状态变为Xf = 
［rf， vf］T，并完成入轨。转移过程如图1所示。

2. 2　轨迹优化问题描述

当任务的初始轨道和目标轨道确定时，通过选

取不同的离轨点R1和入轨点R2，并设计合适的脉冲

机动方式Δv1和Δv2，可以在无时间约束的条件下实

现最小速度增量的最优轨迹设计。

优化问题的目标函数可以表示为

J (x ) =  Δv1 +  Δv2 （9）
式中：

x = [ Δv1   Δv2   Δt1   Δt2   Δt ] （10）
为优化问题的控制变量，航天器完成转移时，

与目标入轨点的位置速度偏差作为终端约束条件：

ì
í
î

‖Δx‖ ≤ σ
‖Δv‖ ≤ ε

（11）
式中：σ和 ε为满足航天器到达目标轨道时，入轨要

求的位置和速度的最大误差限。

3　优化算法

3. 1　遗传算法

遗传算法（GA）是一种模拟自然选择和群体遗

传学机理过程的搜索算法模型，它模拟了自然选择

和自然遗传过程中的繁殖、杂交和突变现象。随机

产生的个体作为遗传算法的初始解，依照给定的目

标函数对每一个个体赋予适应度，根据“适者生存”

的原则，适应度好的个体可以传递到下一代，适应

度差的个体则被淘汰。通过这个过程选择出来的

个体，经过交叉和变异算子进行再组合生成新的一

图1　双脉冲轨道转移示意图

表1　地月系统轨道动力学参数

参数

μ

地月平均距离

绕行周期

地球质量

月球质量

地球位置

月球位置

国际制单位

0.0121506037932213
384400 km

27.28 d
5.9742×1024 kg
7.3483×1022 kg

X=-4670.692 km
Y=0 km
Z=0 km

X=379729.31 km
Y=0 km
Z=0 km

归一化单位

1
2π

0.9878493962
0.0121150638

X=-0.01211506
Y=0
Z=0

X=0.98784939
Y=0
Z=0
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代，新一代的个体由于继承了上一代的一些优良性

状，因而在适应度上优于父代。这样逐步朝着最优

解的方向迭代。

遗传算法的主要步骤包括：

1）产生初始种群

随机产生个体数目一定的初始种群，每个个体

表示为类似于染色体的基因编码。基因的编码机

制根据具体的优化问题形式确定，常见的编码方式

有：二进制编码、实数编码和混合编码。

2）计算适应度函数

遗传算法的适应度函数由优化问题的目标函

数确定，是判断群体中个体的优劣程度的指标。适

应度越优的个体，越有可能传递到子代。

3）选择

根据适应度选择再生个体，适应度好的个体被

选中的概率高，适应度低的个体更有可能被淘汰，

这样使得优良的个体能够有更高的概率被保留来

产生下一代。

4）交叉

完成选择操作后，将选择出来的优良个体按照

一定的概率进行配对交叉，完成交叉后产生新的个

体将继承上一代染色体的基因。以此提高算法收

敛速度。

5）变异

变异操作是整个遗传算法操作中必不可少的

环节。在变异操作过程中，按照一定的概率，随机

改变种群中数个个体的基因可提高种群多样性，进

而改善算法的全局搜索能力。

3. 2　粒子群算法

粒子群优化算法（PSO）模仿鸟群在寻找食物时

不可预测的运动，利用了影响群体整体行为的信息

共享机制。组成群体的初始粒子在第一次迭代中

随机生成。在给定的迭代中，每个粒子都包含一个

位置矢量和一个速度矢量，其中位置矢量包括问题

的未知参数的值，而速度矢量决定了位置更新。每

个粒子代表问题的可能解决方案，并对应于目标

（或适应度）函数的特定值。

在每一次迭代中，粒子的位置和速度矢量都在

一次迭代中更新。粒子通过跟踪两个“极值”（Pbi：

粒子本身到目前为止发现的最好位置；Gb：目前为止

整个群体中所有粒子发现的最好位置）来更新速度

矢量。具体更新公式如下：

vi = vi + c1 r1 (Pbi - xi ) +c2 r2 (Gb - xi ) （12）

xi = xi + vi （13）
式中：vi为粒子速度（惯性项），ri表示一个 0～1之间

的随机数，xi 为粒子当前位置，c1 和 c2 为认知学习

因子。

在迭代结束时，选择最佳粒子（即参考目标函

数的最佳解决方案）。粒子群优化算法的目标函数

可以由微分方程和代数方程控制，通过选择未知参

数和时变变量的最优值实现最小化。

在粒子群算法的基础上，还可以针对惯性项引

入惯性因子。此时速度更新公式可以表示为

vi = ωvi + c1 r1 (Pbi - xi ) +c2 r2 (Gb - xi ) （14）
式中：ω为惯性因子（非负数）。全局寻优能力与其

值成正比，局部寻优能力与其值成反比。动态的 ω
能获得比固定的ω更优的值。目前采用较多的是线

性递减权值策略。

ω( t ) = ( ω ini - ωend ) (Gk - g ) /Gk + ωend （15）
式中：Gk为最大迭代次数，ωini为初始惯性权值，ωend
为迭代至最大进化代数时的惯性权值。

4　仿真校验

4. 1　参数设置

优化问题的终端约束条件通过罚函数形式作

为适应度函数的一部分。为了使得转移后的轨道

与目标轨道的偏差在一个较小范围内波动，公式

（11）中的 σ和ε的值至少取到：σ=1 km，ε=10 m/s。
罚函数形式的目标函数为

J (x ) = 100 (‖Δv1‖ + ‖Δv2‖) + ‖Δx‖ + 104‖Δv‖
（16）

这样设置的目的在于，既可以防止因强约束设

置不当导致一些较优的可行解被剔除，也可以避免

因罚函数设置不当得到的优化结果无法满足精度

指标。

使用GA算法进行数值优化仿真需要根据优化

变量的个数、误差精度要求及以往优化经验确定主

要控制参数的取值，包括种群大小 M、终止代数 T、
变异概率 Pm和交叉概率 Pc等。这些可控制参数的

选择可根据仿真实际确定，本文中取值见表2。
PSO 算法的主要控制参数包括粒子数 S、最大

迭代次数T、惯性权值ω变化范围、个体学习因子 c1、
社会学习因子 c2等，这些可控制参数的选择可根据

仿真实际确定，本文中取值见表3。
地月空间内存在大量的平动点轨道，本次仿真
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选取 L1和 L2附近相对距离较近的近直线晕轨道和

远距离逆行轨道进行仿真校验。选取的平动点初

始条件如表4。

4. 2　L1点NRHO转移仿真

对于 L1点附近 NRHO之间的转移仿真，速度的

3 个方向的搜区间均设为±0. 2 VU，转移时间在

0. 8～1. 4 TU，离轨点和入轨点在对应NRHO的一个

轨道周期内搜索。

遗传算法的仿真结果为：航天器的离轨点距离

对应 NRHO 的初始状态演化时间为 1. 4978 TU，入

轨点时间为 0. 4203 TU。在离轨点添加第一次脉冲

Δv1，速度增量为 62. 2 m/s；在飞行经过 0. 9581 TU
（4. 1605 d）之后添加第二次脉冲 Δv2，速度增量为

114. 2 m/s。第二次脉冲机动之后航天器与目标入

轨点的位置误差 ||Δx||为 2. 23 km，速度误差 ||Δv||为
0. 0166 m/s。轨道转移过程如图2所示。

粒子群算法的仿真结果为：航天器的离轨点距

离对应 NRHO 的初始状态演化时间为 1. 9822 TU，

入轨点距离对应 NRHO 的初始状态演化时间为

1. 1046 TU。在离轨点添加第一次脉冲 Δv1，速度增

量为 62. 2 m/s；在飞行经过 1. 2177 TU（5. 2878 d）之

后添加第二次脉冲Δv2，速度增量为 71. 1 m/s。第二

次脉冲机动之后航天器与目标入轨点的位置误差

||Δx||为 0. 28 km，速度误差||Δv||为 0. 0328 m/s。轨道

转移过程如图3所示。

仿真结束后，对比两种算法得到的转移方案。

两方案离轨机动消耗的规模接近，但 PSO的入轨机

动消耗显著小于GA的结果。同时，GA得到的方案

的入轨位置误差较大，达到 2. 23 km，超过了终端约

束条件。总体上看，在 L1点附近NRHO轨道间转移

的轨道设计与仿真校验中，无论是在约束条件精度

还是节省燃料方面，PSO 算法的表现均优于 GA
算法。

4. 3　L2点NRHO转移轨道仿真

对于 L2点附近 NRHO之间的转移仿真，速度的

3 个方向的搜区间均设为±0. 2 VU，转移时间在

0. 8～2之间，离轨点和入轨点在对应NRHO一个轨

道周期内搜索。

遗传算法的仿真结果为：航天器的离轨点距离

轨道初始状态飞行时间为 1. 5909 TU，入轨点距离

轨道初始状态飞行时间为 0. 2806 TU。在离轨点添

加第一次脉冲 Δv1，速度增量为 72. 3 m/s；在飞行经

过 1. 9054 TU（8. 2742 d）之后添加第二次脉冲 Δv2，
速度增量为 21. 1 m/s。第二次脉冲机动之后航天器

与目标入轨点的位置误差 Δx 为 6. 2822 km，速度

误差  Δv 为 0. 0406 m/s。轨道转移过程如图 4
所示。

粒子群算法的仿真结果为：航天器的离轨点距

离轨道初始状态飞行时间为 1. 5048 TU，入轨点距

离轨道初始状态飞行时间为 0. 1733 TU。在离轨点

添加第一次脉冲 Δv1，速度增量为 80. 1 m/s；在飞行

经过 1. 8625 TU（8. 0879 d）之后添加第二次脉冲

Δv2，速度增量为 36. 8 m/s。第二次脉冲机动之后航

天器与目标入轨点的位置误差 Δx 为 0. 685 km，速

度误差  Δv 为 0. 0108 m/s。轨道转移过程如图 5
所示。

对比两种仿真算法得到的仿真结果可发现，所

得到的航天器入轨点和离轨点类似，转移轨迹也基

本一致，可认为两种算法均收敛至同一转移方案。

在机动损耗方面，尽管 PSO结果的机动损耗略高于

GA 结果（分别为 116. 9 m/s 与 93. 4 m/s），但 PSO 结

果的入轨精度显著优于 GA 结果（分别为 0. 685 km
与 6. 28 km）。综合考虑，可认为 PSO算法的表现优

于GA算法。

表2　遗传算法参数选择

参数

种群大小M

变异概率Pm
交叉概率Pc
终止代数T

数值

300
0.02
0.7
400

表3　粒子群算法参数选择

参数

粒子数S

惯性权值ω

个体学习因子 c1
社会学习因子 c2

终止代数T

数值

300
0.2~1.2

2
2

400

表4　地月平动点轨道参数

轨道

NRHO(1)
NRHO(2)
NRHO(3)
NRHO(4)
DRO(1)
DRO(2)

x

0.87795
0.93136
1.0456

1.02188
0.84947
0.89041

z

-0.19253
-0.23292
-0.19465
-0.18200

0
0

vy

0.22734
0.10115

-0.14916
-0.10295
0.47939
0.47205

T/d
9.36
8.05
7.96
6.56

10.04
6.37

C

2.9982
2.9916
3.0277
3.0466
2.9604
3.0084
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4. 4　远距离逆行轨道DRO转移轨道仿真

对于 DRO之间的转移仿真，速度的 3个方向的

搜区间均设为±0. 1 VU，转移时间在 0. 8～2之间，离

轨点和入轨点在一个轨道周期内搜索。

遗传算法的仿真结果为：航天器的离轨点距离

轨道初始状态飞行时间为 1. 4171 TU，入轨点距离

轨道初始状态飞行时间为 0. 9355 TU。在离轨点添

加第一次脉冲 Δv1，速度增量为 80. 6 m/s；在飞行经

过 1. 6075 TU（6. 9805 d）之后添加第二次脉冲 Δv2，

速度增量为 144. 9 m/s。第二次脉冲机动之后航天

器与目标入轨点的位置误差 Δx 为 16. 29 km，速度

误差 Δv 为5. 6 m/s。轨道转移过程如图6所示。

粒子群算法的仿真结果为：航天器的离轨点距

离轨道初始状态飞行时间为 0. 8366 TU，入轨点距

离轨道初始状态飞行时间为 0. 2352 TU。在离轨点

添加第一次脉冲 Δv1，速度增量为 65. 9 m/s；在飞行

经过 1. 1787 TU（5. 1185 d）之后添加第二次脉冲

Δv2，速度增量为 137. 1 m/s。第二次脉冲机动之后

航天器与目标入轨点的位置误差 Δx 为 0. 7 km，速

度误差  Δv 为 0. 0168 m/s。轨道转移过程如图 7
所示。

本次仿真中，PSO 算法得到的转移方案所需速

度脉冲模之和更小，入轨精度更高，可以较好地完

成轨道转移任务，而 GA 算法得到的转移方案所需

速度改变量之和较大，入轨精度较低。整体来看，

PSO算法在本问题研究中的表现优于GA算法。

图2　L1点NRHO轨道转移仿真示意（GA算法）
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5　结 论

利用遗传算法和粒子群算法设计并优化 L1和
L2点附近近直线晕轨道（NRHO）间以及远距离逆行

轨道（DRO）间的转移任务规划，得到了多种转移

方案。

本文采用理论比较成熟的双脉冲转移轨道方

式开展转移策略设计。将两次速度改变量之和最

小作为最终达到优化目标，将离轨点、入轨点、转移

时间及轨道机动矢量Δv1和Δv2 作为设计变量，将航

天器完成转移时与目标入轨点的位置速度偏差作

为约束条件。在此基础上建立了一种双脉冲轨道

转移优化问题的数学模型。

通过GA和 PSO开展优化设计与分析。通过对

比，在本文研究参数设置下，PSO算法优于 GA算法

得到的转移方案。
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