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(57)摘要

本发明涉及一种平动点轨道最优小推力转

移分段设计方法，包括以下步骤：a、在质心旋转

坐标系下建立飞行器的动力学方程；b、确定平动

点轨道的不变流形；c、全局搜索确定设计变量的

初值；d、局部优化确定最优的转移轨迹。本发明

基于三体系统，结合不变流形进行全局搜索，快

速确定合适的拼接点位置与设计变量初值，然后

局部优化求解燃料最优小推力转移轨迹，实现探

测器在系统平动点间的转移设计，能够有效地解

决小推力近地多圈发散与初值问题，适用范围

广，能够适用于地月L1点、日地L1点与L2点的平

动点轨道的转移设计。
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1.一种平动点轨道最优小推力转移分段设计方法，包括以下步骤：

a、在质心旋转坐标系下建立飞行器的动力学方程；

b、确定平动点轨道的不变流形；

c、全局搜索确定设计变量的初值；

d、局部优化确定最优的转移轨迹；

在所述步骤(a)中，所述质心旋转坐标系的原点为飞行器、第一主天体和第二主天体组

成的三体系统的质心；

其中，若第一主天体为地球，则第二主天体为月球，若第一主天体为太阳，则第二主天

体为地球或月球；

X轴由第一主天体指向第二主天体，Z轴平行于三体系统的角动量方向，Y轴由右手定则

确定；

所述动力学方程包括无控动力学方程和受控动力学方程；

所述无控动力学方程为：

其中， μ为系统的质量系数， 为质

心旋转系下飞行器的状态量， 与 分别为飞

行器相对于第一主天体与第二主天体的距离；

所述受控动力学方程为：

其中， T为推力大小，uT为推力三轴方向的单

位矢量，满足 P为飞行器发动机功率，m为飞行器质量，v为飞行器的速度；

在所述步骤(b)中，依照矩阵M的特征值与特征向量确定空间不变流形，矩阵M为：

M＝Φ(t0+T,t0)；

其中， 03与I3分别为3×3阶零矩阵与单位矩阵；

则平动点轨道的不稳定流形和稳定流形在任意t时刻的线性摄动状态量分别为：

其中，上标“u”与“s”分别表示不变流形中的不稳定与稳定流形， 为矩阵M的特征向
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量，摄动量dm在日地系统中为200km，在地月系统中为50km，符号“±”对应两个方向的不变

流形；

在所述步骤(c)中，搜索方法包括：

S1、对燃料最优问题进行建模；

S2、确定并分析设计变量集合；

S3、全局搜索确定拼接点区域和设计变量的初值范围；

S4、重复步骤(S3)对拼接点区域和设计变量的初值范围进行筛选；

在所述步骤(S1)中，首先确定燃料最优小推力转移轨迹，其最优性能指标maxJ可表示

为：

max  J＝k·mf；

式中，k为任意正常数，mf为发动机关机时刻飞行器剩余质量，结合Pontryagin极大值原

理与所述受控动力学方程，确定系统的Hamilton函数为：

则最优问题的协状态方程为：

其中，λm为协态变量。

2.根据权利要求1所述的设计方法，其特征在于，所述步骤(S2)中的设计变量集合为：

分析时将最优小推力转移轨迹分为第一小推力段、无控滑行段和第二小推力段，第一

小推力段的推力方向沿速度矢量方向；

其中， 和 分别为类倾角、类升交点赤经和类纬度幅角，三者用于描述所述质心

旋转坐标系下近地端停泊轨道；τ与α为时间变量，其中τ用于表征平动点轨道捕获点状态

量，而α表征不变流形对应时刻的状态量，以表示拼接点流形状态量； 为伴随

控制参数，用于求解所述协状态方程中协态矢量λr和λv的初值；tF1与tF2分别为第一、第二小

推力段的开机时长；tc为无控滑行段的飞行时间。

3.根据权利要求2所述的设计方法，其特征在于，在所述步骤(S3)中，基于遗传算法对

设计变量进行全局搜索，确定拼接点区域和设计变量初值范围，其中优化性能指标为：

其中，||Δr||和||Δv||分别为第二小推力段末端与稳定流形的距离矢量与速度矢量
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差值，Δi为末端倾角差值，系数 符号 为取整运算。

4.根据权利要求3所述的设计方法，其特征在于，在所述步骤(S4)中，通过重复步骤

(S3)得到JGA集合，并选出最小的JGA，从而对拼接点区域和设计变量初值范围进行筛选，其

中重复次数为10次。

5.根据权利要求4所述的设计方法，其特征在于，在所述步骤(d)中，利用局部优化算法

对设计变量初值迭代求解，得到最优转移拼接点位置，其性能指标与步骤(S1)中求解最优

小推力转移轨道时设定的性能指标相同，约束方程为：

式中，rs(τf,αf)与vs(τf,αf)为不变流形末端位置与速度量；r(tF2)与v(tF2)为小推力转

移轨道终端位置与速度量；

进而得出约束矢量关于设计变量的偏导数关系为：

最后利用牛顿优化算法对变量Ds进行迭代求解，得到满足所述约束方程的最优转移轨

迹。
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平动点轨道最优小推力转移分段设计方法

技术领域

[0001] 本发明涉及一种平动点轨道最优小推力转移分段设计方法。

背景技术

[0002] 平动点是限制性三体动力学中引力与惯性力相互平衡的空间点，在地球附近存在

7个平动点：日地系统的L1与L2点，地月系统的L1‑L5平动点。平动点附近周期轨道是空间环

境观测的最佳落脚点，还可以作为未来月球探测人员与物资运输、载人火星与小行星探测

任务的中转站。同时，平动点轨道任务往往存在低耗能转移轨道，探测器基于此类型轨道开

展探测任务或者拓展性任务，能够有效地提升应用价值。

[0003] 平动点轨道空间转移轨道设计主要分为脉冲控制与小推力控制。脉冲控制转移方

式包含直接转移、弱稳定转移与借力转移。Zeng采用分层微分修正策略与初值多项式，较好

地解决了Halo脉冲转移轨道设计中存在的多约束与初值敏感问题(Zeng  Hao ,Zhang 

Jingrui.Qi  Rui,Li  Mingtao.  Study  of  time‑free  transfers  into  libration  point 

orbits  with multiple  constraints[J].Journal  of  Guidance,Control,and  Dynamics. 

2017,40(11):2752‑2770)。Parker通过连接地月系统与日地系统空间不变流形，研究了飞

行器飞抵地月L2点Halo轨道的弱稳定边界转移，但存在飞行时间长等问题(Parker  J 

S .Families  of  low‑energy  lunar  halo transfers[C] .AAS/AIAA  Spaceflight 

Dynamics  Conference,2016)。Folta提出了改进的月球引力辅助三脉冲转移方案，给出了

月球借力方位与入轨点选择策略并定量分析借力约束集合的影响(Folta  D  C ,Pavlak  T 

A ,Haapala  A  F ,et  al .Preliminary  design  considerations  for  access and 

operations  in  Earth‑Moon  L1/L2  orbit[C] .AAS/AIAA  Space  Flight Mechanics 

Meeting,Kauai,2013)。

[0004] 近些年部分学者探索了先进小推力技术与平动点任务相结合的轨道设计方法。

Ozimek针对平动点轨道变比冲小推力转移优化问题，推导了插入流形的一阶最优条件，但

设计时未对推力和比冲设定上下限(Ozimek  M .  Low‑thrust  trajectory  design  and 

optimization  of  lunar  south  pole coverage  missions[D] .Purdue  University:

School  of  Aeronautics  and Astronautics,2010)。Zhang采用Gauss‑Lobatto配点法求解

了GTO至地月L1和L2点Lyapunov轨道的燃料最优定比冲小推力转移轨道，结合切向推力与

最优控制方法降低了复杂动力学轨道设计的难度(Zhang  C,  Topputo  F,Zazzera  F  B,et 

al.Low‑thrust  minimum‑fuel  optimization in  the  circular  restricted  three‑body 

problem[J].Journal  of Guidance,Control,and  Dynamics.2015,38(8):1501‑2509)。

[0005] 相比于脉冲平动点任务，小推力转移具有高比冲特点，能够大幅度降低任务燃料

消耗，适合于对时间要求较低的空间物资运输任务，但小推力平动点任务存在多天体强引

力场非线性特性，近地端多圈小推力转移计算效率低且难以收敛等问题。因此，如何快速地

确定合适的拼接点，综合考虑地球停泊轨道逃逸点与流形捕获点的影响，如何有效地搜索

计算可行的设计初值降低敏感性值得深入研究。
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发明内容

[0006] 本发明的目的在于提供一种能够快速确定最优轨迹的平动点轨道最优小推力转

移分段设计方法。

[0007] 为实现上述发明目的，本发明提供一种平动点轨道最优小推力转移分段设计方

法，包括以下步骤：

[0008] a、在质心旋转坐标系下建立飞行器的动力学方程；

[0009] b、确定平动点轨道的不变流形；

[0010] c、全局搜索确定设计变量的初值；

[0011] d、局部优化确定最优的转移轨迹。

[0012] 根据本发明的一个方面，在所述步骤(a)中，所述质心旋转坐标系的原点为飞行

器、第一主天体和第二主天体组成的三体系统的质心；

[0013] 其中，若第一主天体为地球，则第二主天体为月球，若第一主天体为太阳，则第二

主天体为地球或月球；

[0014] X轴由第一主天体指向第二主天体，Z轴平行于三体系统的角动量方向，Y轴由右手

定则确定；

[0015] 所述动力学方程包括无控动力学方程和受控动力学方程；

[0016] 所述无控动力学方程为：

[0017]

[0018] 其 中 ， μ为 系 统 的 质 量 系 数 ，

为质心旋转系下飞行器的状态量， 与 分

别为飞行器相对于第一主天体与第二主天体的距离；

[0019] 所述受控动力学方程为：

[0020]

[0021] 其中， T为推力大小，uT为推力三轴方向

的单位矢量，满足 P为飞行器发动机功率，m为飞行器质量，v为飞行器的速度。

[0022] 根据本发明的一个方面，在所述步骤(b)中，依照矩阵M的特征值与特征向量确定

空间不变流形，矩阵M为：

[0023] M＝Φ(t0+T,t0)；

[0024] 其中， 03与I3分别为3×3阶零矩阵与单位
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矩阵；

[0025] 则平动点轨道的不稳定流形和稳定流形在任意t时刻的线性摄动状态量分别为：

[0026]

[0027] 其中，上标“u”与“s”分别表示不变流形中的不稳定与稳定流形， 为矩阵M的特

征向量，摄动量dm在日地系统中为200km，在地月系统中为  50km，符号“±”对应两个方向的

不变流形。

[0028] 根据本发明的一个方面，在所述步骤(c)中，搜索方法包括：

[0029] S1、对燃料最优问题进行建模；

[0030] S2、确定并分析设计变量集合；

[0031] S3、全局搜索确定拼接点区域和设计变量的初值范围；

[0032] S4、重复步骤(S3)对拼接点区域和设计变量的初值范围进行筛选。

[0033] 根据本发明的一个方面，在所述步骤(S1)中，首先确定燃料最优小推力转移轨迹，

其最优性能指标maxJ可表示为：

[0034] maxJ＝k·mf；

[0035] 式中，k为任意正常数，mf为发动机关机时刻飞行器剩余质量，结合  Pontryagin极

大值原理与所述受控动力学方程，确定系统的Hamilton函数为：

[0036]

[0037] 则最优问题的协状态方程为：

[0038]

[0039] 其中，λm为协态变量。

[0040] 根据本发明的一个方面，所述步骤(S2)中的设计变量集合为：

[0041]

[0042] 分析时将最优小推力转移轨迹分为第一小推力段、无控滑行段和第二小推力段，

第一小推力段的推力方向沿速度矢量方向；

[0043] 其中， 和 分别为类倾角、类升交点赤经和类纬度幅角，三者用于描述所述

质心旋转坐标系下近地端停泊轨道；τ与α为时间变量，其中τ用于表征平动点轨道捕获点状

态量，而α表征不变流形对应时刻的状态量，以表示拼接点流形状态量； 为伴

随控制参数，用于求解所述协状态方程中协态矢量λr和λv的初值；tF1与tF2分别为第一、第二

小推力段的开机时长；tc为无控滑行段的飞行时间。

[0044] 根据本发明的一个方面，在所述步骤(S3)中，基于遗传算法对设计变量进行全局
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搜索，确定拼接点区域和设计变量初值范围，其中优化性能指标为：

[0045]

[0046] 其中，||Δr||和||Δv||分别为第二小推力段末端与稳定流形的距离矢量与速度

矢量差值，Δi为末端倾角差值，系数 符号 为取整运算。

[0047] 根据本发明的一个方面，在所述步骤(S4)中，通过重复步骤(S3)  得到JGA集合，并

选出最小的JGA，从而对拼接点区域和设计变量初值范围进行筛选，其中重复次数为10次。

[0048] 根据本发明的一个方面，在所述步骤(d)中，利用局部优化算法对设计变量初值迭

代求解，得到最优转移拼接点位置，其性能指标与步骤(S1) 中求解最优小推力转移轨道时

设定的性能指标相同，约束方程为：

[0049]

[0050] 式中，rs(τf ,αf)与vs(τf ,αf)为不变流形末端位置与速度量；r(tF2)与  v(tF2)为小

推力转移轨道终端位置与速度量；

[0051] 进而得出约束矢量关于设计变量的偏导数关系为：

[0052]

[0053] 最后利用牛顿优化算法对变量Ds进行迭代求解，得到满足所述约束方程的最优转

移轨迹。

[0054] 根据本发明的一个方案，在分析飞行器动力学方程后，对地球停泊轨道与平动点

轨道的不变流形进行分析，再对近地飞行阶段小推力的推力矢量进行全局优化搜索，确定

不同轨道段的拼接点位置及合适的设计变量初值。再结合局部优化算法进一步调整地球逃

逸点与不变流形捕获点位置，以及转移过程推力大小与方向，能够快速且有效地设计出满

足任务约束的燃料最优转移轨道。

[0055] 根据本发明的一个方案，局部优化步骤中，自主搜索调整停泊轨道尺寸、初始逃逸

点和目标轨道捕获点的位置及推力矢量，有效避免特征点选取不确定对燃料消耗的影响，

提高设计可靠性与结果最优性。

[0056] 根据本发明的一个方案，根据不同三体系统下不同平动点轨道任务要求，确定不

同的小推力转移方案，能够完成相应的轨道转移设计任务，能够为未来探测器进行月球探

测、空间环境观测与货物运输等任务提供参考。

附图说明

[0057] 为了更清楚地说明本发明实施例或现有技术中的技术方案，下面将对实施例中所

需要使用的附图作简单地介绍，显而易见地，下面描述中的附图仅仅是本发明的一些实施

例，对于本领域普通技术人员来讲，在不付出创造性劳动的前提下，还可以根据这些附图获

得其他的附图。

[0058] 图1示意性表示本发明的设计方法的质心旋转坐标系的示意图；
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[0059] 图2示意性表示本发明的一种实施方式的设计方法的平动点轨道的稳定流形和不

稳定流形示意图；

[0060] 图3示意性表示本发明的一种实施方式的设计方法的转移轨道(上侧)  和设计变

量与策略(下侧)示意图；

[0061] 图4示意性表示本发明的一种实施方式的设计方法的地月L1点晕轨道最优小推力

转移轨道示意图(左为3D，右为2D)；

[0062] 图5是图4实施方式中的转移过程质量与推力变化曲线图；

[0063] 图6示意性表示本发明的一种实施方式的设计方法的日地L1点晕轨道最优小推力

转移轨道示意图(左为3D，右为2D)；

[0064] 图7是图6实施方式中的转移过程质量与推力变化曲线图；

[0065] 图8示意性表示本发明的一种实施方式的设计方法的日地L2点晕轨道最优小推力

转移轨道示意图(左为3D，右为2D)；

[0066] 图9是图8实施方式中的转移过程质量与推力变化曲线图。

具体实施方式

[0067] 为了更清楚地说明本发明实施方式或现有技术中的技术方案，下面将对实施方式

中所需要使用的附图作简单地介绍。显而易见地，下面描述中的附图仅仅是本发明的一些

实施方式，对于本领域普通技术人员而言，在不付出创造性劳动的前提下，还可以根据这些

附图获得其他的附图。

[0068] 在针对本发明的实施方式进行描述时，术语“纵向”、“横向”、“上”、“下”、“前”、

“后”、“左”、“右”、“竖直”、“水平”、“顶”、“底”“内”、“外”所表达的方位或位置关系是基于相

关附图所示的方位或位置关系，其仅是为了便于描述本发明和简化描述，而不是指示或暗

示所指的装置或元件必须具有特定的方位、以特定的方位构造和操作，因此上述术语不能

理解为对本发明的限制。

[0069] 下面结合附图和具体实施方式对本发明作详细地描述，实施方式不能在此一一赘

述，但本发明的实施方式并不因此限定于以下实施方式。

[0070] 参见图1，本发明的一种平动点轨道最优小推力转移分段设计方法，首先在质心旋

转坐标系下建立飞行器的动力学方程。质心旋转坐标系也可称为质心会合坐标系，具体如

图1所示。坐标系中原点B即为三体系统的质心，三体系统由飞行器、第一主天体和第二主天

体组成，其中第一、第二主天体绕质心做圆周运动。若第一主天体为地球，则第二主天体为

月球，若第一主天体为太阳，则第二主天体为地球或月球。因此，三体系统也可称为地月或

者日地/月三体系统，而该坐标系也可称为地球‑月球(或者太阳‑地球/月球)质心旋转坐标

系。坐标系中，X轴由第一主天体指向第二主天体，Z轴平行于三体系统的角动量方向(其垂

直向外，因此在图1中无法绘出)，Y轴由右手定则确定。这些坐标轴的确定方法为航天领域

的常识，因此不作过多介绍(坐标系中r为飞行器距离质心的距离)。飞行器的动力学方程包

括了无控动力学方程和受控动力学方程(或称模型)，其中受控动力学方程中引入了飞行器

小推力发动机给提供的推力角速度，故此得名。在质心旋转坐标系下，飞行器(也可称航天

器)的无控飞行动力学方程为：
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[0071]

[0072] 其中， μ为系统的质量系数， 为质

心旋转系下飞行器的状态量， 与 分别为

飞行器相对于第一主天体与第二主天体的距离。

[0073] 而受控动力学方程为：

[0074]

[0075] 其中， T为推力大小，uT为推力三轴方

向的单位矢量，满足 P为飞行器发动机功率。其中m为飞行至质量，因此T/m即为

小推力发动机提供的推力加速度。而v即为飞行器的速度。

[0076] 通过上述步骤，分别建立了飞行器无控和受控动力学方程，接下来要确定平动点

轨道的不变流形。此步骤中，首先依据矩阵M的特征值和特征向量确定空间不变流形，其中

矩阵M为：

[0077] M＝Φ(t0+T,t0)；

[0078] 其中， 03与I3分别为3×3阶零矩阵与单位

矩阵；

[0079] 则平动点轨道的不稳定流形(左式)和稳定流形(右式)在任意t时刻的线性摄动状

态量分别为：

[0080]

[0081] 其中，上标“u”与“s”分别表示不变流形中的不稳定与稳定流形， 为矩阵M的特

征向量，摄动量dm在日地系统中为200km，在地月系统中为  50km，由于月球引力较小，因此

日月系统中的摄动量dm可视为与日地系统相同。符号“±”对应两个方向的不变流形，如图2

所示，“截面”左右两侧分别为稳定流形和不稳定流形，上侧为内部流形，下侧为外部流形。

[0082] 确定不变流形后，则可进行全局搜索(或称全局求解)设计变量的初值。在航天领

域中，拼接点一般利用状态量或者坐标表示。而设计变量便可理解为能够表示拼接点的状

态量。因此这一步搜索设计变量初值的同时也可确定拼接点的大致区域所在。具体的全局

搜索步骤中，首先对燃料最有问题进行建模，以便求解燃料最优的小推力轨迹。在建模求解

时，其最优性能指标maxJ为：
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[0083] maxJ＝k·mf；

[0084] 其中，k为任意正常数，mf为发动机关机时刻飞行器剩余质量。

[0085] 结合Pontryagin极大值原理与上述受控动力学模方程，确定系统的  Hamilton函

数为：

[0086]

[0087] 则最优问题的协状态方程为：

[0088]

[0089] 式中，λm为协态变量。

[0090] 模型建立完成后，需确定设计变量的集合并对其进行分析求解。其中，设计变量集

合为：

[0091]

[0092] 为了解决近地端多圈小推力求解不易收敛问题，本发明对于设计变量集合分析求

解时如图3所示，将最优小推力转移轨迹分为第一小推力段A、无控滑行段D和第二小推力段

B，其中第一小推力段A与地球停泊轨道C  衔接。并且，第一小推力段A的推力方向沿速度矢

量方向，能够有效、快速地抬高轨道高度，在短时间内降低地球强引力场的影响，提高算法

的收敛性。

[0093] 设计变量集合中， 和 分别为类倾角、类升交点赤经和类纬度幅角，三者用

于描述质心旋转坐标系下近地端停泊轨道，这三者在的定义与地心惯性坐标系定义相似。

[0094] τ与α分别为时间变量，其中τ用于表征平动点轨道捕获点状态量，而α表征不变流

形对应时刻的状态量，用于分别求解平动点轨道与流形对应时刻的状态量，以表示拼接点

流形状态量。

[0095] 为伴随控制参数，用于求解上述协状态方程中协态矢量λr和λv的初

值，tF1与tF2分别为第一、第二小推力段的开机时长，tc为无控滑行段的飞行时间。

[0096] 确定设计变量集合后，需进行全局优化搜索策略，从而能够确定拼接点的大致区

域和设计变量初值的大致范围。本发明中的全局搜索主要基于遗传算法进行，其中优化性

能指标为：

[0097]

[0098] 其中，||Δr||和||Δv||分别为第二小推力段B末端与稳定流形的距离矢量与  速

度矢量差值，Δi为末端倾角差值，此判断条件能够保证小推力末端点与  流形末端点的空

间相对距离且速度方向相近。系数 符 号 为取整运算。
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[0099] 上一步进行的全局搜索可以得到拼接点的大致区域和设计变量初值的大致范围。

因此单次全局优化可能会导致搜索具有随机性，因此本发明重复进行全局搜索，以避免此

缺陷。具体的，重复搜索次数在10次即可，最终能够获得上述JGA的集合。基于燃料最省的原

则，因此应从集合中选出最小的JGA，以此来筛选出最终的拼接点区域和设计变量初值。在此

需要注意，此步骤得到的最终的设计变量初值也为一个近似值，因此拼接点的区域也为一

个大致区域，只是相对于单次搜索更加精确。因此，这一设计变量初值不能保证小推力轨迹

与稳定流形的位置连续性，需要进行局部优化才能确定精确的拼接点位置。

[0100] 具体的，本发明采用局部优化算法对设计变量初值进一步迭代求解，从而得到燃

料最优转移拼接点位置。由于该拼接点位置一定位于上述最优转移轨道上，因此性能指标

的设定也与上述最优小推力转移轨迹相同，而约束方程为：

[0101]

[0102] 式中，rs(τf ,αf)与vs(τf ,αf)为不变流形末端位置与速度量；r(tF2)与v(tF2)  为小

推力转移轨道终端位置与速度量。

[0103] 通过上式可以使得小推力末端与稳定流形末端位置与速度连续，然后进而推导得

出约束矢量关于设计变量的偏导数关系为：

[0104]

[0105] 最后利用牛顿优化算法对变量Ds进行迭代求解，得到满足所述约束方程的燃料最

优小推力转移轨迹。

[0106] 为了验证方法的可行性，本发明针对地月L1点晕轨道(即Halo轨道)  最优小推力

转移轨道进行设计。假设飞行器初始质量1500kg，首先选取L1  点法向幅值Az＝10000km的

Halo轨道为目标轨道，结合上述设计步骤，最优小推力轨迹如图4所示，相应的质量变化与

推力大小变化如图5所示。其中，平动点Halo轨道、稳定流形、小推力转移轨迹(未区分第一、

第二)  和无控滑行轨迹分别在图中指出。分析可知：飞行器从倾角4.7°，升交点赤经15.8°

与纬度幅角28.9°的GEO轨道小推力发动机开机，推力大小0.6N，沿速度方向开机41.4天，开

始无控滑行段飞行约2.35天，此后发动机再次开机38.72天进入稳定流形，飞行器继续沿稳

定流形航行22.7天后飞抵目标Halo轨道。整个过程耗时约105.1天，质量消耗约49kg。

[0107] 为了验证所提设计策略的有效性，选取日地三体系统L1点与L2点Halo  轨道完成

相应的轨道设计任务，不同工况下的小推力转移轨迹与关键参数变化如图6至图9所示。针

对日地系统L1点转移任务，地球停泊轨道倾角与升交点赤经分别为7.9°与308.9°，第一小

推力段A、无控滑行段D与第二小推力段B飞行时间分别为56.3天、4.1天与35.8天，飞行器进

入稳定流形后继续航行约188.8天后抵达目标轨道，整个任务总飞行时间约285.01天，消耗

推进剂77.05kg，小推力弧段的最大推力小于0.9N。同样的，针对L2点Halo轨道任务，整个任

务总飞行约310.61天，推进剂消耗约75.39kg，最大推力小于0.45N。

[0108] 综上所述，本发明基于地球‑月球‑探测器或者太阳‑地球‑探测器构成的圆型限制

性三体系统，结合不变流形进行全局搜索，快速确定合适的拼接点位置与设计变量初值，然

后局部优化求解燃料最优小推力转移轨迹，实现探测器由地球出发至地月系统或者日地系
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统平动点间的转移设计。此方法能够有效地解决小推力近地多圈发散与初值猜想问题，适

用范围广，能够适用于地月L1点、日地L1点与L2点的平动点轨道的转移设计。平动点轨道小

推力转移策略适合于对时间无限制的空间任务，整个任务推进剂消耗较小，第一小推力段

保证推力沿速度方向能够有效地提升设计策略的有效性与可行性。以上对不同三体系统不

同平动点轨道的转移特性进行研究与分析，对于未来连续小推力飞行器进行地月空间物资

运输及拓展性任务、策略与参数的选择等方面具有参考价值。

[0109] 以上所述仅为本发明的一个实施方式而已，并不用于限制本发明，对于本领域的

技术人员来说，本发明可以有各种更改和变化。凡在本发明的精神和原则之内，所作的任何

修改、等同替换、改进等，均应包含在本发明的保护范围之内。
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图3
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图5

图6

图7
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图8

图9
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