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摘    要： 位于地月L2点周期轨道的中继星将首次为“嫦娥4号”月球背面着陆探测任务提供通信中继服务。中继星转移

轨道设计是中继任务实施的关键环节。针对中继星转移轨道存在转移时间、近月点高度和halo轨道振幅等约束条件，系统

研究了基于月球近旁的地月L2点转移轨道设计方法。首先基于限制性三体模型，分析了halo轨道族与着陆点可见性关系；

然后将月球近旁转移轨道分为地月直接转移段和地月动平衡点附近周期轨道拟流形入轨转移段，采用带有状态约束的微分

修正算法对这两段轨道进行拼接，得到了从地球附近至目标轨道族的月球近旁转移轨道；最后，针对南族halo轨道分析了

halo轨道振幅和月球飞越高度对转移轨道设计的影响，以及转移轨道的入轨相位分布。仿真结果表明：月球近旁转移轨道

设计方案具备工程上的可行性与优越性。该方案可以为实际工程任务和应用提供参考。
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0    引　言

“嫦娥4号”计划于2018年发射，将实现人类首次月

球背面的软着陆探测。由于月球公转和自转具有相似

的周期性，着陆器在月球背面无法与地球直接通信，

因此“嫦娥4号”需要中继星为着陆器与地面提供通信

中继服务。位于地–月L2点附近的halo轨道具有与

地–月相对静止的几何关系，成为中继星任务轨道的首

选目标。

Farquhar[1]最先提出利用地–月L2点实现月背通信

的概念，此后许多学者开展了地–月L2点转移轨道的研

究。最初的设计思想是借助halo轨道的稳定流形进行

设计，由于地–月L2点附近halo轨道的稳定流形无法与

地球停泊轨道相交，只能通过设计脉冲转移轨道进行

拼接[2-5]。Parker[6]则采用弱稳定边界转移策略，将日地–

地月系统的不变流形进行了拼接，获得了低能量的转

移轨道，但该方法存在转移时间过长的问题。Gordon[7]

提出利用月球引力降低流形进入所需的速度增量，该

方法比直接转移能够减少所需速度增量，同时相对弱

稳定边界转移所需的飞行时间大大降低，其本质上讲

是一种月球近旁转移轨道。李明涛[8]在此基础上进行了

改进，提出一种基于微分修正算法的三脉冲转移轨道，

张景瑞和曾豪等[9-10]则针对不同约束下的近旁转移轨道

进行了设计分析，分析了不同飞越高度、飞越机动相

位角和halo轨道入轨点对转移轨道和燃耗的影响，但

其设计方法并未考虑地月转移轨道的发射约束条件。

对于部署在地–月L2点的中继星，转移轨道设计存

在大量工程约束。首先中继星的部署应尽可能地避免

月球对地球与中继星的通讯阻挡。徐明等[11]分析了地

月L2点附近Lissajous轨道对日–地–月系统的跟踪规

律，发现无论何种尺寸的Lissajous轨道均存在月球遮

挡，即无法通过一颗卫星完成中继通讯任务。由于我

国发射场的地理位置约束，地月转移轨道的发射倾角

存在一定的限制；同时中继部署任务需在“嫦娥4号”发

射之前完成，因此中继转移时间不应过长；此外，中

继星需要长期在轨运行，在卫星燃料有限的情况下，

应尽可能地降低转移轨道所需燃耗，延长中继星的在

轨寿命。
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本文针对中继转移轨道存在的约束限制条件，对

采用月球近旁的地–月L2点转移轨道进行了研究。基于

限制性三体模型，分析了halo轨道与地–月的跟踪规

律，并对halo轨道族的选择与月背着陆点的关系进行

了分析。在考虑转移轨道倾角等约束的条件下，采用

微分修正算法对不同近月点飞越高度的直接转移轨道

和不同halo轨道尺寸的拟流形入轨转移轨道进行拼

接。仿真结果表明了这种方法的有效性，从而可为未

来我国“嫦娥4号”中继星的转移任务提供借鉴与参考。

1    动力学模型与目标轨道分析

1.1    限制性三体模型

M1 > M2 ≫ M3

如图 1所示，限制性三体模型动力学系统中考虑

质量可以忽略的第三体S3在两个主天体S1和S2的引力共

同作用的运动，三者质量关系为 。在中

继星轨道设计中，选择地球和月球分别作为主天体

S1和S2，在质心旋转坐标系下建立动力学方程。该坐

标系选择地月系统的质心为原点，x轴方向由原点指向

月球，z轴为月球公转方向，y轴与x、z轴构成右手坐

标系。则探测器的运动为

ẍ − 2ẏ − x = −1 − µ
r3

1

(x + µ) − µ
r3

2

(x − 1 + µ)

ÿ + 2ẋ − y = −1 − µ
r3

1

y − µ
r3

2

y

z̈ = −1 − µ
r3

1

z − µ
r3

2

z

(1)

µ = M2/(M1 + M2)

r1=

√
(x+µ)2+y2+z2 r2=

√
(x−1+µ)2+y2+z2

其中： ，为小天体质量占系统质量

的比例； ， ，

分别为运动卫星到地球和月球的距离。

令式（1）中速度和加速度等于0，经推导和求

解，可得5个平衡点（拉格朗日点）[12]，这5个平衡点

中有3个（L1、L2和L3）是共线平衡点，另外2个
（L4和L5）呈等边三角形分别分布在地月两侧。其中

地–月L2点位于地月连线月球外侧，为进一步研究地–
月L2点附近的轨道动力学特性，可将动力学方程在平

衡点附近线性化[13]，获得以下形式的稳定解为
ξ(t) = αcos(λt + ϕ)
η(t) = καsin(λt + ϕ)
ζ(t) = βcos(νt + φ)

(2)

其中：α、β分别为旋转坐标系下轨道平面和垂直振

幅；κ为常数；λ和ν分别为轨道平面和垂直方向的运动

的频率；ϕ和φ轨道平面和垂直方向的初始相位角。

当λ ≠ ν时，轨道形式为Lissajous轨道，属于非周

期轨道，振幅α和β为相对独立；当λ = ν时，轨道形式

为halo轨道，振幅α和β不独立，有一定的约束条件，

此时ϕ = φ，属于周期性轨道。利用式（2）作为平衡点

附近halo轨道的初值，通过多重打靶法[14]等方法可以得

到halo轨道的精确数值解。

1.2    目标轨道族分析

限制性三体系统的引力场关于x-y平面是对称的，

因此可以将halo轨道根据方向分布分为南族和北族

halo轨道。图 2和图 3分别是地月旋转系下L2点不同振

幅下的南族halo轨道和北族halo轨道。

考虑到地–月L2点附近Lissajous轨道对地跟踪均存

在月球遮挡，即无法通过一颗卫星完成中继通讯任

 
图 1    限制性三体问题几何关系

Fig. 1    Geometric relationship of restricted three body problem

 
图 2    地月L2点南族halo轨道

Fig. 2    Southern family of the Earth-Moon L2 halo orbits

 
图 3    地月L2点北族halo轨道

Fig. 3    Northern family of the Earth-Moon L2 halo orbits
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务，这里选取halo轨道进行跟踪条件分析。由于halo轨
道为周期性轨道，故选择地月质心旋转坐标系，计算

一个周期内月球对地球和中继星的阻挡情况。阻挡情

况的计算方法选取圆锥模型进行计算，模型示意图如

图 4所示。这里将月球部分遮挡和月球完全遮挡均视

为月球遮挡，其判别条件参考文献[15]中的日蚀条件

的判别方法。

由于南北族halo轨道关于x-y平面对称，则相同振

幅条件下月球遮挡相同，故以南族halo轨道为例选取

不同振幅进行分析，其计算结果如表 1所示。由表中

结果可以看出，在理想模型下，halo轨道振幅超过

4 000 km即可实现对地无遮挡跟踪。而在实际工程任

务中，对halo轨道进行轨道维持会使halo轨道的振幅产

生一定的偏移[16]，因此使命轨道尽可能选取较大尺寸

的halo轨道。

对于南族halo轨道，将轨道投影到旋转系y-z平面

上，可以看出在一个轨道周期内卫星处于x-y平面之下

部分相对较多。选取不同振幅的南族halo轨道，在

一个周期内卫星位于南半球上空的时间百分比如图 5

所示。从图 5中可以看出，随着振幅的增加卫星在南

半球上空的时长也有所增加，且比例均在60%以上，

因此适合为月背南半球探测提供中继服务；而北族

halo轨道则适合作为月背北半球探测的中继星使命轨

道。实际工程任务中可以根据着陆点的选择进行详细

分析。

2    月球近旁转移轨道设计

根据转移所需的时间和速度增量，转移轨道可以

分为3类。第一类为直接转移轨道[4]，这类转移轨道设

计较为简单且转移时间较短，但速度增量相对较大；

第二类是低能量的转移轨道，该类转移轨道有多种方

式，它们的共同点是所需速度增量较小但飞行时间较长，

其中最典型的是利用弱稳定边界（WSB）的转移轨

道[6]；第三类转移轨道为利用月球近旁的转移轨道[8]，

这类轨道需要在探测器到达近月点时施加一次机动，

进入目标轨道的流形或拟流形实现转移。此类方法得

到的轨道转移时间适中，速度增量相对较小。由于中

继星转移同时存在转移时间和燃耗约束，因此，月球

近旁转移成为转移轨道设计的首选方案。

2.1    转移轨道设计方法

月球近旁转移首先利用地月转移轨道将探测器转

移至月球近月点，然后在近月点施加一次机动，进入

目标轨道的流形或拟流形（即在平衡点附近周期轨道

上施加较大扰动获得的流形）。因此根据近月点机动

将月球近旁转移轨道分为两部分：地月直接转移段和

地月动平衡点附近周期轨道拟流形的入轨转移段分别

进行设计并拼接。两段转移轨道分别是两点边值问

题，选取合适的庞加莱截面，采用带有约束的微分修

正算法对两段轨道进行拼接，即得到完整的月球近旁

转移轨道。转移设计方法示意图如图 6所示，下面给

出具体设计方法。

首先根据任务需求选择目标halo轨道的方向和振

幅，然后在旋转坐标系下对目标halo轨道不同相位施

加较大扰动生成由halo轨道趋向于月球的稳定拟流

形。这些稳定拟流形轨道为“管状”构型，根据不同需

表 1    不同振幅halo轨道对地跟踪规律

Table 1    The relations between the amplitudes of halo orbits
and the tracking laws

振幅/km 遮挡周期比/（%）

1 000 5.45
2 000 4.67
3 000 2.91
4 000 0
5 000 0
10 000 0

 
图 4    对地跟踪圆锥模型

Fig. 4    The cone model diagram for tracking Earth

 
图 5    南族halo轨道南半球上空时间百分比

Fig. 5    Percentage of time over the southern hemisphere for southern family
halo orbits
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求可以选择不同的庞加莱截面[12]。基于前者的研究[8-10]，

完整的月球近旁转移轨道需要在月球近拱点施加机

动。故这里选择r·v = 0为庞加莱截面约束，庞加莱截

面如图 7所示。给定近月点飞越高度，调整稳定拟流

形生成所需的扰动大小，可得到满足飞越高度约束的

多组近月点拼接状态以及拟流形入轨转移所需时间。

之后，根据不同地月转移时间，将近月点拼接状态转

换到惯性系下得到星历模型下的地月转移轨道。对于

给定一组近月点拼接状态，优化地月转移时间以获得

最小的拼接速度增量。最后，再根据旋转坐标系下稳

定拟流形的入轨相位和转移时间，采用微分修正算法

得到星历模型下拟流形入轨转移段。

[x f , y f , z f ]

地月直接转移轨道的设计方法相对成熟，具体参

考文献[17-18]。转移轨道的初始状态约束条件如表 2
所示，末端状态约束由拟流形转移段生成的近月点拼

接状态。采用微分修正算法，修正的控制变量为初始

速度大小v0、升交点赤经Ω和近地点幅角ω。目标修正

量为庞加莱截面上位置拼接状态 ，初始状态

和末端状态可以表示为[19]

 

X0 =

 v0
Ω
ω

 , X f =

 x f

y f

z f

 (3)

两状态之间的微分修正关系可线性化表示为

∆X f =
∂X f

∂[r, v]
· ∂[r, v]
∂[r0, v0]

· ∂[r0, v0]
∂X0

· ∆X0 (4)

∂X f

∂[r, v]
∂[r0, v0]
∂X0

∂[r, v]
∂[r0, v0]

其中： 和 可以通过分析表达式求解得

到；而 则为对应的状态转移矩阵Φ。

Φ (t, t0) =
[
Φrr Φrv

Φvr Φvv

]
(5)

Φ̇ (t, t0) = A (t)Φ (t, t0) (6)

Φ (t, t0) = I6×6 (7)

其中：矩阵A（t）的具体表达式可参考文献[12]，故

t时刻的单位状态，转移矩阵可以通过初始条件的数值

积分得到。在完成轨道位置状态拼接后，其速度状态

之差即为月球近旁机动所需速度增量。拟流形入轨转

移段的微分修正方法与地月转移段的方法类似，此时

始末状态均采用惯性系下的位置进行表示，则两状态

之间的微分修正关系可简化为

∆X f =
∂[r, v]
∂[r0, v0]

· ∆X0 (8)

最后对不同近旁机动和入轨机动的转移轨道进行

分析，选择两次速度增量之和最小的轨道作为给定约

束条件下的转移方案。

2.1    转移轨道设计方案

选择南族halo轨道作为任务轨道进行设计分析，

考虑整个转移过程的时间约束不超过1个月。以z向振

幅为3 000 km的halo轨道为例，转移轨道的月球飞越高

度为100 km，其转移结果如图 8所示。卫星首先经过

5.007 d的飞行到达月球近拱点，施加187.090 m/s的机

动后进入拟流形入轨转移段，再经过12.783 d的时间施

加26.509 m/s的入轨机动进入任务使命轨道。卫星逃逸

由火箭上面级提供完成，整个转移过程耗时17.790 d，

所需速度增量共213.599 m/s。

表 2    转移轨道约束条件

Table 2    The constraint of transfer orbit

出发时间 2018/05/01

轨道倾角/（°） 28.5

近地点高度/km 200

真近点角/（°） 0

 
图 6    转移轨道设计方法示意图

Fig. 6    The design method diagram of transfer orbit

 
图 7    庞加莱截面图

Fig. 7    The poincare section of halo orbit
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3    仿真结果分析

针对月球近旁转移轨道，分析不同振幅的halo轨
道和不同月球飞越高度对转移轨道的影响。这里限定

整个转移任务耗时不超过一个月。选取halo轨道z向振

幅3 000～15 000 km，固定月球飞越高度为100 km时，

转移结果如表 3所示，固定halo轨道z向振幅3 000 km
时，选取近月点飞越高度100～2 000 km，转移轨道的

结果参数如表 4所示。 

由表 3可以看出，随着目标轨道振幅的增大，采

用月球近旁转移的总速度增量也增大，其中入轨机动

的速度增量变化明显，同时总转移时间也缓慢增加。

而对于不同近月点高度约束的转移轨道，由表 4可以

知，近月点高度越高，转移消耗越大。近旁机动随近

月点高度增大而明显增加，而入轨机动基本保持不

变。表明近旁轨道高度越高，采用月球近旁转移的效

率越低。此外增大月球飞越高度会缩短地月转移时间

但增大了流形转移时间，总转移时间基本不变。

最后对不同约束下转移轨道的halo入轨点进行分

析，z项振幅3 000 km的入轨点分布如图 9所示，“*”标
记即为相应的入轨点。这里定义在旋转坐标系下入轨

点相对L2点在x-y平面上的投影与x轴正向的夹角为相

位角。从图中可以看出，无论是改变halo轨道振幅还

是近月点高度，其入轨位置分布相对集中，对应的

halo轨道的入轨相位主要集中在90°～125°之间。在该

相位区间生成的拟流形入轨转移轨道的转移时间在

12～15 d之间而地月转移段的飞行时间均小于6 d，因

此采用月球近旁转移的转移时间满足不超过1个月的任

务要求。而对于该类转移轨道，halo轨道振幅选为

9 000 km，采用月球近旁100 km的转移轨道，其速度

增量也只有258.793 m/s。在实际任务中若采用火箭上

面级推送卫星入轨，相比于文献[4]中设计的直接转移

可以节省300～700 m/s的速度增量。

表 3    不同z向振幅的halo轨道转移结果（飞越高度100 km）

Table 3    The results of transfer orbit with different amplitudes of halo orbit（flyby height：100 km）

振幅Az/km 地月转移时间/d 近旁机动/（m·s–1） 流形转移时间/d 入轨机动/（m·s–1） 总机动/（m·s–1）

3 000 5.007 187.090 12.783 26.509 213.599
6 000 5.612 208.105 14.155 18.844 226.949
9 000 5.751 210.917 14.343 47.876 258.793
12 000 5.722 215.542 14.521 67.764 283.306
15 000 5.604 223.596 14.691 82.287 305.883

表 4    不同近月点高度halo轨道转移结果（振幅3 000 km）

Table 4    The results of transfer orbit with different flyby heights（amplitudes of halo orbit：3 000 km）

近月点高度/km 地月转移时间/d 近旁机动/（m·s–1） 流形转移时间/d 入轨机动/（m·s–1） 总机动/（m·s–1）

100 5.007 187.090 12.783 26.509 213.599
300 5.032 211.145 12.868 28.972 240.117
500 4.890 228.674 12.943 31.263 259.937

1 000 4.631 260.330 13.066 30.927 291.257
2 000 4.346 313.172 13.149 24.448 337.620

 
图 8    月球近旁转移轨道示意图

Fig. 8    The diagram of transfer orbit using Lunar flyby

 
图 9    转移轨道入轨点分布图（振幅3 000 km）

Fig. 9    The distribution diagram of transfer orbit injection point
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4    结　论

针对“嫦娥4号”中继星的转移轨道设计问题，本文

系统地研究了基于月球近旁的地月L2点转移轨道设计

方法，通过选取合适的庞加莱截面，采用微分修正算

法将直接转移轨道与平衡点附近周期轨道的拟流形转

移轨道进行拼接。该方法具有相对较短的转移时间和

较少的燃料消耗，并且能够满足转移轨道的逃逸约

束。通过分析转移轨道参数可以看出，选择的halo轨
道振幅越小，月球近旁的轨道高度越低，转移所需速

度增量越小，且整个任务的转移时间不超过一个月。

上述结果可为我国未来“嫦娥4号”中继星任务轨道设计

提供一定的借鉴与参考。
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