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摘    要：针对DRO轨道至环月圆轨道的转移轨道设计问题，提出一种适合工程应用的精度高且计算高效可靠的轨道设

计方法。首先基于高精度动力学模型，定量计算分析了变轨速度增量、变轨时刻的DRO轨道相位和DRO轨道月心距对转移

轨道的影响；将高精度定量计算结果作为预制经验数据，结合解析计算方法，实现了转移轨道设计参数迭代初值的高精度

计算，进而实现转移轨道设计问题的高效求解。算例验证表明，提出的轨道设计方法高效可靠，可在数秒内完成计算；给

出的定量分析结果，以及转移轨道设计方法可为工程应用提供技术参考。
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 引　言

DRO（Distant Retrograde Orbit）远距离逆行轨道

是一种圆型限制性三体动力学模型假设下的周期轨

道。实际问题中DRO轨道飞行器的受力虽然远比圆型

限制性三体动力学模型复杂，但其周期性和稳定性仍

然可以一定程度保持，因此在地月空间以及月球以远

深空探索应用中，具有独特应用价值[1-4]。除了相关的

理论研究，中国“嫦娥五号”在完成月壤取样返回任务

后，轨道器在2022年1月进入DRO轨道并运行一年半时

间，成为第一个进入该轨道的人造卫星；美国“阿尔特

弥斯1号”（Artemis 1）任务猎户座飞船，也于2022年
11月通过月球借力的方式短暂进入DRO轨道，之后离

开DRO轨道通过月球借力返回地球；2024年3月中国发

射了DRO-A/B卫星，于2024年8月成功入轨并完成双星

分离。

本文针对DRO轨道至环月圆轨道的转移轨道设计

问题开展研究。DRO轨道相关的转移轨道研究，主要

包括DRO轨道和近地轨道之间的转移轨道的研究[5-9]，

DRO轨道和NRHO（准直线晕轨道）之间的转移轨道

研究[10-13]，从DRO轨道飞往火星或小行星的转移轨道研

究[14-17]等。DRO轨道和近月轨道之间的转移轨道研究相

对较少，文献[18]针对从环月轨道转移至DRO轨道的

问题开展了计算分析，文献[19–20]针对DRO轨道转移

至环月圆轨道的问题，采用圆型限制性三体动力学模

型和圆型限制性四体动力学模型，对不同的目标环月

轨道进行了转移轨道特性的定量计算分析。采用圆型

限制性三体动力学模型或圆型限制性四体动力学模型

虽然具有理论分析简洁、清晰的优势，但动力学模型

与实际受力情况相差较大，在工程应用中，由于轨道

的初值敏感性，即使用作迭代初值，其计算结果往往

也难以直接应用。此外，文献[19–20]中迭代初值计算

采用不依赖经验信息的遍历计算的方式获取，或通过

不依赖经验信息的智能算法求解，目标环月轨道信息

仅作为终端约束，经验信息利用不充分，难以满足实

际工程应用中计算高效可靠的要求。

本文首先基于高精度动力学模型对DRO轨道至环

月圆轨道的转移轨道特性进行定量计算分析，在此基

础上结合解析计算，提出转移轨道设计参数迭代初值

的高精度求解方法，以及迭代计算方法，最后进行算

例验证。

 1    动力学模型及坐标系和角度定义

 1.1    动力学模型

给出圆型限制性三体动力学模型和高精度动力学
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模型条件下的动力学方程，并进行差异分析。

r记飞行器的月心距矢量为 ，月心J2000坐标系中，

圆型限制性三体动力学模型条件下的动力学方程为

r̈ = acm+ ae+ at (1)

acm

ae at

其中： 为月球引力加速度项，采用点质量模型；

为地球引力加速度项，采用点质量模型； 为推力

加速度项（采用瞬时冲量假设，将推力加速度影响折

算成变轨速度增量影响）。

高精度动力学模型条件下的动力学方程为

r̈ = acm+ ansm+ ae+ as+ ar+ at (2)

acm ansm

ae

as

ar

at

其中： 为月球中心引力加速度项； 为月球非球

形摄动加速度项，采用LP165P模型，其中球谐系数的

阶数和级数均取为21； 为地球引力摄动加速度项，

采用点质量模型，地球位置计算基于DE430历表；

为太阳引力摄动加速度项，采用点质量模型，位置

计算基于DE430历表； 为光压摄动加速度项，采用

圆柱光压模型，光压系数1，光压等效面积2.0 m2，总

重500 kg； 为推力加速度项（采用瞬时冲量假设，将

推力加速度影响折算成变轨速度增量影响）。

ansm

as ar

相对于圆型限制性三体动力学模型，高精度动力

学模型不仅增加了月球非球形摄动项 、太阳引力

摄动项 和太阳光压摄动项 ，月球和地球公转轨道

偏心率的影响，也通过基于DE430历表的日地位置计

算得以体现，大幅提高了计算精度。

相同初始位置、速度条件下，两种动力学模型计

算的DRO至环月轨道的转移轨道差异，如图1所示。
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图 1    采用两种动力学模型计算的转移轨道对比

Fig. 1    Comparison of transfer orbits calculated by two dynamic models
 

图中，粗实线为采用高精度动力学模型计算的

转移轨道，粗虚线为同等初始条件下采用圆型限制

性三体动力学模型计算的转移轨道。由图1可知，

两种动力学模型在地月空间轨道计算中的差异非常

显著。

 1.2    坐标系和角度定义

地月L2坐标系：坐标原点O为地月系统L2点，

OX轴为地心指向月心方向，OZ轴垂于白道面指向北天

极方向，OY轴构成右手系。

DRO轨道相位角：月心指向飞行器的方向，与地

心指向月心方向的夹角。从地心指向月心的方向起

算，从北半天球看顺时针为正。

基于白道面的升交点经度（以下提到的升交点经

度皆为此定义）：月心与飞行器升交点连线方向，与

地月连线方向的夹角，从地心指向月心的方向起算，

北天球看顺时针为正。

基于白道面的轨道倾角（以下提到的倾角皆为此

定义）：轨道平面相对于白道面的夹角。

变轨速度增量方位角：变轨速度增量矢量在白道

面的投影矢量与地月L2坐标系OX轴方向的夹角，逆时

针方向为正（方位角变化率矢量与地月L2坐标系OZ轴
同向为正）。

变轨速度增量高低角：变轨速度增量矢量与白

道面的夹角，与地月L2坐标系OZ轴方向夹角小于

90°为正。

 2    转移轨道影响因素计算分析

 2.1    第一次转移变轨速度增量的影响

瞬时冲量假设下，转移轨道设计问题就是求解转

移变轨速度增量大小、方向和变轨时刻，使转移轨道

在预定时刻满足终端约束条件。DRO转移至环月圆轨

道包括两次变轨，第一次转移变轨实现从DRO轨道转

移到环月圆轨道上，第二次转移变轨实现在环月圆轨

道上运行。第二次转移变轨速度增量根据飞行器到达

环月圆轨道后的速度，与该点环月轨道速度差求解，

因此转移轨道设计核心是第一次转移变轨速度增量的

求解，包括变轨速度增量大小、方向和变轨时刻的

求解。

以下提到的变轨速度增量求解，均指转移变轨第

一次变轨速度增量的求解。基于工程实际应用需求，

不考虑太阳借力的长耗时转移方式，采用直接转移的

方式。

hp ip

Ωp ∆ttrs

采用数值计算的方法，在典型工况条件下，对变

轨速度增量大小和方向在一定取值范围内，对转移轨

道近月点高度（记为 ）、倾角（记为 ）、轨道升

交点经度（记为 ）和转移飞行时长（记为 ）的

影响进行定量分析。定量分析的结果不仅用于直观
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展示特性，也是后续迭代初值计算需要的经验信息

数据。

RDRO

φ = 0◦

RDRO = 60 000 km

定义D R O轨道尺寸参数 为飞行器相位角

时的月心距，即飞行器过地月L2坐标系OX轴时

的月心距。首先对变轨时刻为 2 0 2 5 年 1 月 1 日

0:0:0UTCG，DRO轨道尺寸 ，变轨位

φ = 0◦置处于相位零点即 时的情况进行分析。

∆vtrs

Atrs

Etrs

令变轨速度增量大小 取值为200 m/s，变轨速

度增量方位角  在100°～130°范围内遍历取值，变轨

速度增量高低角 在–15°～15°范围内遍历取值。对

应的近月点月面高度、轨道倾角、升交点经度和转移

飞行时长的计算结果，如图2所示。
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图 2    变轨速度增量大小200 m/s时近月点参数

Fig. 2    Perilune parameters for a 200 m/s maneuver transfer velocity increment
 

图2中，（a）为近月点月面高度等高线，（b）为

近月点轨道倾角等高线，（c）为近月点升交点经度等

高线，（d）为转移飞行时长（d为天数）等高线。

由图2可知，转移轨道对应的近月点参数，除了升

交点经度随着变轨速度增量高低角在正负切换会出现

剧烈非线性跳变，其它参数随着变轨速度增量方位角

和高低角的不同取值变化比较平稳。升交点经度跳

变，原因在于变轨速度增量高低角正负切换时，转移

轨道会由升轨到达近月点切换为降轨到达，升交点经

度因此出现跳变。

变轨速度增量大小更多取值情况下的计算结果类

似，限于篇幅不再列写。对于目标环月轨道，根据环

月轨道高度和倾角，即可确定给定变轨速度增量大小

条件下的变轨速度增量方位角和高低角。

例如，目标环月轨道高度给定为2 000 km，倾角

给定170°为时，对应的变轨速度增量方位角和高低角

取值，如图3的交点所示。
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图 3    根据环月轨道高度和倾角确定变轨速度增量方向

Fig. 3    Determination of maneuver velocity increment direction by altitude
and inclination of lunar orbit

第 1 期 张　乐，等：从DRO轨道至环月圆轨道的转移轨道设计 71



图3中，虚线和实线的两个交点对应的变轨速度增

量方位角和高低角，即为满足近月点高度和倾角的取

值，分别对应从升轨和降轨转移的两种方式。

∆vtrs变轨速度增量 在L2坐标系中的投影为

∆vtrs = ∆vtrs

cos Etrs cos Atrs

cos Etrs sin Atrs

sin Etrs

 (3)

进一步根据该交点对应的变轨速度增量方位角和

高低角，可根据图2的（c）和（d），确定转移轨道对

应的升交点经度和转移飞行时长，如图4所示。
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图 4    根据变轨速度增量方向确定近月点升交点经度和转移飞行时长

Fig. 4    Determination of longitude of ascending node and transfer duration
by maneuver velocity increment direction

 

根据图4可知，从升轨和降轨两种转移方式，飞行

时长基本一致，升交点经度完全不同。

 2.2    变轨时刻相位的影响

φ = 0◦

φ = 0

φ

2.1节给出了转移变轨点相位角 时，变轨速

度增量与转移轨道近月点参数的关系。如果将DRO轨

道近似为圆轨道，转移变轨点相位角不等于零时，转

移变轨速度增量可通过坐标旋转得到，即将 时的

变轨速度增量，与绕地月L2坐标系OZ轴旋转相位角值

的坐标转换矩阵相乘即可。

实际上由于DRO飞行器绕月球的运动并非中心引

力场的椭圆轨道，因此上述近似计算方法存在误差，

在具体计算时必须给与修正。本节对这种误差修正进

行分析。

φ = 0

φ φ = 0

分析思路是以 时的变轨速度增量为基准，对

于 的不同取值，以 时的变轨速度增量为迭代初

值，求解出收敛后精确解，获得相对基准值的修正

系数。

RDRO = 60 000 km
φ = 0◦

∆vtrs = 300 m/s

例如，对变轨时刻为2025年1月1日0:0:0UTCG，

DRO轨道尺寸 ，变轨位置处于相位零

点即 时的情况，设定转移变轨速度增量大小

，目标轨道倾角150°，近月点月面高度

300 km。

φ

根据2.1节的方法，可确定转移变轨速度增量方

位角和高低角分别为126.495°和7.757 27°。变轨时相位

角为 时，变轨速度增量在地月L2坐标系中的投影计

算为

∆vtrs = M
[
φ
]

z∆vtrs

cos Etrs cos Atrs

cos Etrs sin Atrs

sin Etrs

 (4)

∆vtrs = 300 m/s Atrs = 126.495× π
180

rad Etrs =

7.757 27× π
180

rad M
[
φ
]

z φ

其中： ， ，

， 为绕OZ轴旋转 的坐标转换

矩阵。

φ = 0◦

以（4）式计算的结果作为迭代初值，迭代求解出

准确值后（迭代计算方法后续给出），可通过对比二

者关系分析变轨时刻相位的影响。具体计算上采用修

正系数进行描述，即准确值相对于参考值（ 时

的取值）的比值。

φ 0◦ ∼ 360◦

φ = 0◦
变轨时刻相位 在  范围内取值时，迭代

解算的准确值，相对于 时的方位角和高低角修

正系数计算结果，如图5所示。
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φ图 5    不同取值时的修正系数

φFig. 5    Correction coefficients with different  values
 

图5中，实线和虚线分别对应高低角和方位角的

准确值，相对于基准值的修正系数，或者说分别以
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φ = 0◦时变轨速度增量方位角和高低角为单位的归一

化值。

φ = 0◦

φ = 360◦ φ = 0◦

由图5可知，变轨时刻相位不同时，变轨速度增

量的方向，相对于 时的取值存在较为明确和显

著的波动，并且 取值时也并未完全与 的

取值相同。这是由于DRO轨道自身的周期性在高精度

力模型中不像圆型限制性三体动力学模型条件下那么

理想。

 2.3    DRO轨道尺寸的影响

采用2.2节类似的方法，计算分析DRO轨道尺寸参

数的影响。

φ = 0◦

∆vtrs = 300 m/s

RDRO

RDRO = 6万km

例如，变轨时刻为2025年1月1日0:0:0UTCG，变

轨位置处于相位零点即 ，设定转移变轨速度增

量大小 ，目标轨道倾角150°，近月点月

面高度300 km。计算分析DRO轨道尺寸参数 在

[6万km, 8万km]范围内取值时，迭代解算的高低角和

方位角准确值，相对于 时取值的修正

系数。

计算结果如下图6所示。

 
 

6.0 6.5 7.0 7.5 8.0

0.80

0.85

0.90

0.95

1.00

1.05

高低角

方位角

修
正
系
数

DRO尺寸参数/104 km

 
RDRO图 6    不同取值时的修正系数

RDROFig. 6    Correction coefficients with different  values
 

RDRO = 6万km
图6中，实线和虚线分别对应高低角和方位角的修

正系数，或者说分别以 时变轨速度增量

方位角和高低角为单位的归一化值。

由图6可知，DRO轨道尺寸参数变化，对变轨速度

增量方向，特别是高低角有明确和显著的影响。

 3    转移变轨控制参数的数值计算方法

 3.1    数据表预制

对于给定目标轨道，存在多种变轨控制方式实现

转移，影响转移轨道的因素多并且影响关系复杂，难

以解析表达。

采用数值计算的方式，通常有不依赖经验信息的

智能搜索解算方式（例如遗传算法、蚁群算法等）和

依赖经验信息的基于梯度的搜索解算方式。后者在经

验数据准备合理的情况下，具有收敛快速可靠的优

势，也是本文采用的方式。本质上，二者都需要完成

大规模运算，区别在于后者将大规模运算前置，从而

实现应用时的高效快捷；而前者需要在每次应用中实

时开展大规模运算，导致计算时效性难以保证。

φ = 0◦ RDRO

fh fi fΩ f∆t

经验数据采用基于数值积分的遍历计算方式获

得。对于 的情况，DRO尺寸参数 在一定范

围内采样取值。对DRO尺寸参数的每个取值，通过数

值积分建立以下数值映射关系，即转移变轨速度增量

参数（方位角、高低角和大小）在一定范围内采样取

值，与对应的转移轨道近月点高度、轨道倾角、升交

点经度和转移飞行时长的映射 、 、 和 。

fh变轨速度增量参数——近月点高度映射 ：

(∆vtrs, Atrs, Etrs)
fh⇐⇒ hp (5)

fi变轨速度增量参数——近月点倾角映射 ：

(∆vtrs, Atrs, Etrs)
fi⇐⇒ ip (6)

fΩ变轨速度增量参数——升交点经度映射 ：(
∆vtrs, Atrs , Etrs

) fΩ⇐⇒ Ωp (7)

f∆t变轨速度增量参数——转移飞行时长映射 ：

(∆vtrs, Atrs, Etrs)
f∆t⇐⇒ ∆ttrs (8)

上述映射数据表即作为经验数据，用于迭代求解

中的迭代初值计算。

此外，DRO轨道尺寸参数和变轨时刻相位对应的

修正系数，也需要完成计算准备。其中DRO尺寸参数

修正系数，为了降低使用复杂性不再引入，而是针对

不同DRO尺寸参数分别制作数据表，应用时根据工况

条件的DRO尺寸参数值，选择最接近的数据表。

数据表的参数取值范围越大，数据表的适用工况

就越多；数据制作时的采样频率越高，迭代初值计算

精度也相应越高，迭代计算时间也相对会越少。但同

时参数取值范围越大，采样频率越高，数据表规模就

越大，制备时的计算量和使用时的数据存储规模也会

越大。

根据实际应用常规工况以及主流通用计算机配

置，经实际计算和效果比对，可按照以下计算条件预

制数据表（数据表制备的计算时长，在几小时至十几

小时范围内，常规主流家用电脑具备数据存储与运算

能力）。

1）DRO轨道尺寸参数

6～8万km范围内，按照1万km间隔采样。
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2）变轨时刻DRO相位

0°～360°范围内，按照1°的间隔采样。

3）变轨速度增量方位角

100°～130°范围内，按照0.5°间隔采样。

4）变轨速度增量高低角

–15°～15°范围内，按照0.5°间隔采样。

5）变轨速度增量大小

200～400 m/s范围内，按照2 m/s间隔采样。

 3.2    迭代求解中的参数设定

t0 RDRO

φ0 hp

ip

Ω0 ttrans t0 ttrans

∆vx ∆vy ∆vz

记初始时刻为 ，DRO轨道尺寸参数为 ，飞

行器初始时刻相位角为 ，目标轨道为月面高度 ，

相对于白道面倾角为 的圆轨道，初始时刻升交点经

度为 ，转移变轨时刻为 （ 和 均采用历元天

作为时间单位），变轨速度增量在地月L2坐标系中的

投影为 、 、 。

转移轨道迭代求解的参数设置如下：

1）待解参数

ttrans

∆vx ∆vy ∆vz

转移变轨时刻为 ，变轨速度增量在地月L2坐
标系中的投影为 、 、 ；

2）终端约束

转移轨道近月点高度为目标轨道高度，转移轨道

近月点升交点经度等于近月时刻的目标轨道升交点

经度；

3）设定参数

t0 RDRO

φ0 hp

ip Ω0

初始时刻 ，DRO轨道尺寸参数 ，DRO飞行

器初始时刻相位角 ，目标轨道月面高度 ，目标轨

道倾角 ，目标轨道初始时刻升交点经度 。

 3.3    迭代求解初值计算

ttrans
∆vx ∆vy ∆vz

迭代初值计算精度，是影响迭代计算效率的重要

因素。本节给出转移变轨时刻为 、变轨速度增量在

地月L2坐标系中的投影 、 、 迭代初值求解

步骤。

∆vtrs，Atrs，Etrs1） 粗筛

h i

∆vtrs，Atrs，Etrs

h i (∆vtrs，Atrs，Etrs)

根据DRO轨道尺寸参数，在预制的不同DRO轨道

尺寸对应的映射数据表中，选择数值最接近的数据

表，筛选出近月点轨道高度 和轨道面倾角 满足一定

散布范围内的 值，即在映射数据表

中，找到 和 同时满足如下条件的 数

据对。 hp−δh < h < hp+δh

ip−δi < i < ip+δi
(9)

δh δi

δh = 10 km δi = 5◦
其中， 和 为工程实际应用中允许的误差值，可取

值为 ， 。

Etrs

∆vtrs ∆vmin
trs 、

Amin
trs Emin

trs

∆tmin
trs Ωmin

trs ∆vtrs

ttrans

在得到的数据对中，按照 为正和为负的情况分

为两组，每组选取 最小的数据对，记为（

、 ），同时可获得该数据对对应的升交点经度

和转移飞行时长，记为 、 。两组 最小的

数据对，对应升轨和降轨转移两条转移轨道，根据目

标轨道初始升交点经度值，可计算得到转移变轨时

刻，可选择变轨时刻最早的数据对作为最终结果。转

移变轨时刻 的计算后面给出。

ttrans2）转移变轨时刻 计算

转移变轨时刻的计算，依据的约束条件是近月

点时刻飞行器升交点经度与目标轨道的升交点经度

相等。

Ωp近月点时刻飞行器升交点经度 计算为

Ωp = φ0+ωDRO (ttrans− t0)+Ωmin
trs (10)

ωDRO其中， 为DRO平均轨道角速度（在地月L2坐标系

中），计算为

ωDRO =
2π

TDRO
(11)

TDRO其中， 为DRO轨道周期，DRO轨道尺寸参数确定

后可通过数值计算获得。

Ωt近月点时刻目标轨道的升交点经度 计算为

Ωt = Ω0+ωmoon

(
ttrans− t0+∆tmin

trs

)
(12)

ωmoon = 0.229 82 rad/d其中， 为月球公转角速度。

Ωp = Ωt ttrans则令 ，可求得转移变轨时刻 为

ttrans = t0+
Ω0−φ0−Ωmin

trs +ωmoon∆tmin
trs

ωDRO−ωmoon
(13)

3）变轨相位影响修正

φtrs变轨时刻相位 的计算为

φtrs = φ0+ωDRO (ttrans− t0) (14)

Amin
trs Emin

trs Āmin
trs Ēmin

trs

根据变轨时刻的相位，按照事先完成计算的变轨

时刻相位与修正系数关系表，插值得到修正系数，

、 修正后的结果记为 、 。

∆vx ∆vy ∆vz4）变轨速度增量投影 、 、 计算

地月L2坐标系中变轨速度增量计算为∆vx

∆vy

∆vz

 = M
[
φtrs
]

z∆vmin
trs

cos Ēmin
trs cos Āmin

trs
cos Ēmin

trs sin Āmin
trs

sin Ēmin
trs

 (15)

根据1）～4）即可完成迭代初值计算。

 3.4    变轨控制参数计算流程

完整的变轨控制参数计算流程，如图7所示。
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图 7 变轨控制参数计算流程

由转移变轨时刻计算变轨时刻相位对应修正系数

得到变轨参数迭代初值

迭代求解变轨参数精确解

迭代初值计算

数据表制备（多种DRO尺寸参数）

（变轨速度增量方位角/高低角/大小—>近月点高度）

（变轨速度增量方位角/高低角/大小—>近月点倾角）

（变轨速度增量方位角/高低角/大小—>升交点经度）

（变轨速度增量方位角/高低角/大小—>转移飞行时长）

（变轨时刻DRO相位—>变轨速度增量方位角修正系数）

（变轨时刻DRO相位—>变轨速度增量高低角修正系数）

根据近月点高度/倾角，由数据表筛选变轨速度增量，
选择其中速度增量大小最小解

由数据表查询该解对应的升交点经度/转移飞行时长

由升交点经度/转移飞行时长计算转移变轨时刻

 
图 7    变轨控制参数计算流程

Fig. 7    Calculation process of orbit maneuver control parameters
 

 4    算例验证

 4.1    设计要求

初始时刻2035年1月1日 0:0:0（UTCG）；

DRO轨道尺寸参数为6万km，飞行器初始时刻相

位角0°；
目标轨道月面高度200 km，倾角130°，初始时刻

升交点经度为9.6°。
要求DRO轨道飞行器转移至目标轨道上，轨道高

度、倾角和升交点经度一致，相位不做要求。

 4.2    转移轨道求解

∆vtrs，Etrs，Atrs1） 粗筛

采用DRO轨道尺寸参数6万km的预制数据表，参

数取值范围和采样间隔按照3.1节给出的制备。

其中，“变轨速度增量方位角/变轨速度增量高低

角/变轨速度增量大小→近月点高度”，“变轨速度增量

方位角 /变轨速度增量高低角 /变轨速度增量大小→
近月点倾角”，“变轨速度增量方位角/变轨速度增量高

低角/变轨速度增量大小→近月点升交点经度”，“变轨

速度增量方位角 /变轨速度增量高低角 /变轨速度增

量大小→转移飞行时间”的映射关系，为61 × 61 ×

101矩阵。

δh = 10 km δi = 5◦

fh fi

∆vtrs，Atrs，Etrs

按照 ， 进行筛选，即在事先完成

计算的 和 映射数据表中，选择满足（16）式条件

的（ ）数据对，190 km < h < 210 km
125◦ < i < 135◦

(16)

∆vtrs选取其中 最小的数据对，得到升轨和降轨两

种方式转移时的数据对为

∆vmin
trs 、Amin

trs Emin
trs升轨：（ 、 ）=（2 5 9 . 8 9  m / s，

109.44°，10.003°）
∆vmin

trs 、Amin
trs Emin

trs降轨：（ 、 ）=（2 5 9 . 8 9  m / s，

109.44°，–10.003°）
Ωmin

trs

∆tmin
trs f Ω f∆t

同时该数据对对应的升交点经度 和飞行时长

，也可通过映射表 和 得到为

Ωmin
trs = ∆tmin

trs = 2.528 8 d升轨： 38.061°，
Ωmin

trs = ∆tmin
trs = 2.528 4 d降轨： −141.93°，

φ = 0◦

φ , 0◦
注意：映射表中的升交点经度为 情况下的

计算值，当 时，该升交点经度为相对于变轨时

刻相位的升交点经度，即升交点经度的起算基准点改

为变轨时刻相位位置。

ttrans2）转移变轨时刻 计算

由（13）式，计算结果为

ttrans = 0.270 1 d升轨：

ttrans = 6.161 6 d降轨：

d

0.274 4 d

其中，变轨时刻单位 为相对于起始时刻的历元

天。故选择转移时刻更早的升轨转移方式，变轨时刻

为 。

3）变轨相位影响修正

φtrs = 10.867◦
根据升轨转移变轨时刻，计算得到变轨时刻

DRO相位 。

Āmin
trs = 125.904◦ Ēmin

trs = 8.127◦

数据预制表中“变轨时刻相位→变轨速度增量方位

角修正系数”和“变轨时刻相位→变轨速度增量高低角

修正系数”映射关系，为361个元素的1维插值表。由该

预制数据表，根据变轨时刻DRO相位，插值得到方位

角和高低角的修正系数，进而计算得到修正后的方位

角和高低角值为 ， 。

∆vx ∆vy ∆vz4）变轨速度增量投影 、 、 计算

根据（15）式计算得到L2坐标系中变轨速度增量

迭代初值为 ∆vx

∆vy

∆vz

 =
−174.162 m/s

240.56 m/s
42.410 7 m/s

 (17)
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5）迭代计算

经过14次迭代收敛，计算时长为秒级，小于通常

的智能算法（通常的智能算法，如遗传算法、粒子群

算法等，对同类问题解算时，往往经过数10 min计
算，结果的一致性和精度也难以满足要求）。

收敛后近月点高度偏差小于0.1 km，近月点轨道

倾角偏差小于0.1°，变轨速度增量的收敛值为
ttrans
∆vx

∆vy

∆vz

 =


0.294 7 d
−155.776 m/s
276.453 m/s
57.476 8 m/s

 (18)

收敛后的转移轨道如图8和图9所示。

  

DRO轨道

月球

地球

转移轨道

 
图 8    收敛后的转移轨道

Fig. 8    Transfer orbit when converged

  
转移轨道

目标轨道

近月点

 
图 9    目标轨道和近月点处转移轨道

Fig. 9    Target orbit and transfer orbit at perilune
 

由算例可知，相对于通常智能算法从随机数（参

数取值范围内）出发，没有经验信息也不利用梯度信

息，需要多轮迭代的技术路线，本文提出的基于预制

数据表的迭代初值计算方法，利用经验信息提高了迭

代初值计算精度，大幅降低了迭代次数，实现了高效

解算。

通过拓展预制数据范围，可增加算法对更多工况

的适应性。限于篇幅不再对更多工况进行算例验证。

 5    结　论

地月空间轨道计算和设计影响因素多，难以通过

解析表达式实现高精度计算，且轨道演化对初值敏

感，通常的智能算法难以实现快速可靠收敛。

通过基于高精度动力学模型的数值计算预制经验

数据，可在一定程度上解决高精度和收敛快速性的问

题。本文针对DRO转移至环月圆轨道的轨道设计问

题，提出的基于预制经验数据与解析计算相结合的迭

代初值计算方法，可有效提高迭代初值计算精度，从

而提高实际应用中的求解可靠性和效率。
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Design of Transfer Orbit from DRO to Lunar Circular Orbit

ZHANG Le1
，FAN Xianlin1

，MEI Changming2
，YANG Shiqi1，LIANG Wu2

（1. The 28th Research Institute of China Electronics Technology Group Corporation，Nanjing 210023，China；

2. Changsha Xiangyu Information Technology Company Limited，Changsha 410000，China）

Abstract：To address the design of transfer orbit from Distant Retrograde Orbit (DRO) to lunar circular orbit，a high-

precision，computationally efficient and reliable method suitable for engineering applications was proposed. Based on a high-

precision dynamic model，the impacts of orbital maneuver velocity increment，DRO orbital phase at maneuver time，and DRO

selenocentric distance on the transfer orbit were quantitatively analyzed. Taking high-precision quantitative results as pre-generated

empirical data and integrating them with analytical calculation，accurate computation of initial iteration values for design parameters

was achieved，thus enabling the efficient solution of the transfer orbit design problem. Case study verification demonstrated that the

proposed method was efficient and reliable with calculation completed within seconds. Quantitative analysis results and the proposed

design method in this paper can provide technical reference for engineering applications.

Keywords：DRO；lunar circular orbit；transfer orbit；Earth-Moon system

Highlights：
●　The impacts of orbital maneuver velocity increment，DRO orbital phase at maneuver time，and DRO selenocentric distance on
the transfer orbit are quantitatively analyzed.
●　By taking high-precision quantitative results as pre-generated empirical data and integrating them with analytical calculation，
accurate computation of initial iteration values for design parameters is achieved.
●　The proposed method is efficient and reliable with calculation completed within seconds.
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