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摘要 为了获取分辨率更高的全月面图像数据，并对嫦娥三号任务预选着落区之一的虹
湾地区进行高分辨率成像，“嫦娥二号”卫星提高了ＣＣＤ立体相机的分辨率，并通过降轨机
动进一步降低轨道高度，在远月点高度１００ｋｍ和近月点高度１５ｋｍ的椭圆轨道（简称试验
轨道）的近月点附近对虹湾地区进行高分辨率成像。由于卫星能源的限制，卫星在该轨道上
不能长时间停留。为了保证成像质量，要求太阳高度角必须高于１５°。另外，必须有足够的
测控弧段来满足测定轨道精度要求。这些约束条件都对该轨道的控制实施方案设计提出了
很高的要求。文章结合嫦娥一号任务的工程实践经验，基于中国自身的测控资源和测控条
件，对试验轨道进行了特性分析，根据成像约束条件和测定轨要求，给出了试验轨道的控
制计算方案，提出了固定开机时刻和燃料最优两种计算方法解算控制参数。计算结果和误
差分析结果表明卫星在试验轨道内满足安全和成像要求，确认了该方案的正确性和可行性。

关键词 深空探测　轨道控制　登月着陆区　高分辨率成像　 “嫦娥二号”卫星

ＤＯＩ：１０．３７８０／ｊ．ｉｓｓｎ．１０００－７５８Ｘ．２０１２．０６．００７

１　引言

为了阿波罗计划的实现，美国先后发射了三种系列的月球探测器———徘徊者号（Ｒａｎｇｅｒ）、月

球轨道器号（Ｌｕｎａｒ　Ｏｒｂｉｔｅｒ）和月球勘测者号（Ｓｕｒｖｅｙｏｒ）。徘徊者号探测器的主要目的是为了研究

整个月球的外观，测量月球附近的辐射和星际等离子体等，检测月球轨道器，以便为 “阿波罗”登

月做准备。由于徘徊者号探测器屡屡失败，１９６５年５月－１９６８年１月，美国又发射了７颗勘测者

号探测器，着陆于赤道区附近，继续探测月球并为 “阿波罗”载人登月选择着陆点［１－３］。同一时期，
美国启动了月球轨道器计划，月球轨道器对月面９９％的区域进行了探测，拍摄了大量高分辨率照

片，选出了１０个可供 “阿波罗”飞船着陆的候选登月点，同时还获得许多月球表面的放射性、矿

物含量和月球引力场等有用数据［４－５］。
近期（２００５－２０１５年）中国的月球探测将以不载人月球探测为宗旨，分为 “绕、落、回”三个

发展阶段［６］。目前第一阶段的目标已经实现，第二阶段将开展月面软着陆器探测与月球车月面巡视

勘察，这一阶段的任务包括嫦娥三号和嫦娥四号任务［７－８］。虽然嫦娥一号任务取得了成功，获取了

全月的图像数据，不过分辨率并不高，无法为嫦娥三号任务实施软着陆提供技术依据。“嫦娥二号”
卫星作为探月工程二期的技术试验星，要以验证二期的工程技术为重点，因此嫦娥二号任务将搭载

的ＣＣＤ立体相机的分辨率由１２０ｍ提高到了７ｍ，目标就是获取分辨率更高的全月面图像数据，并

在卫星进入环月１００ｋｍ圆轨道后选择合适时机变轨成远月点高度１００ｋｍ，近月点高度１５ｋｍ的椭
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圆轨道 （下面简称试验轨道，用１００ｋｍ／１５ｋｍ来表示），并在近月点处对嫦娥三号任务预选的着落

区之一的虹湾地区进行高分辨率成像。由于卫星能源的限制，卫星在该轨道上不能长时间停留，成

像条件和测定轨精度要求等限制条件也对该轨道的控制实施方案设计提出了很高的要求。为了实现

在虹湾地区高分辨率成像的目标，本文结合中国自身的测控资源和测控条件，基于标称轨道对试验

轨道进行了特性分析，根据成像的约束条件和测定轨要求，选取合适的降轨点和升轨点，给出了试

验轨道控制的计算方案，并通过卫星的安全性分析，确认了该方案的正确性和可行性。

２　试验轨道控制方案

试验轨道是特指用于虹湾地区高分辨率成像的１００ｋｍ／１５ｋｍ椭圆轨道。 “嫦娥二号”卫星在

１００ｋｍ环月圆极轨道上工作一段时间后，在卫星即将经过虹湾地区上空时，择机从１００ｋｍ／１００ｋｍ
的圆轨道降轨到１００ｋｍ／１５ｋｍ的椭圆轨道。随后在近月点附近对成像区域进行高分辨率成像，结

束后择机进行升轨机动，重新回到１００ｋｍ／１００ｋｍ的工作轨道。

２．１　试验轨道工作内容和成像区域

根据嫦娥二号任务要求，卫星需在试验轨道上完成如下工作内容：降轨机动、卫星姿态调整、

ＣＣＤ相机试成像、生成并注入成像数据、设定相机成像参数、降落相机拍图试验、虹湾地区正式

成像、Ｘ频段测控技术试验、升轨机动，以及立体相机／降落相机图像数据下传等工作。同时地面

还需要完成地面测定轨，成像数据生成，轨道控制策略计算等工作。
虹湾地区位于月球的北半球中纬度地区，南北长约１００ｋｍ，东西宽约３５０ｋｍ，地形较为平坦，

没有大的起伏，西北部为高度较低的朱拉山脉和直列山脉，东南部与雨海相连。成像区域为虹湾的

一部分区域，位于北纬４２．６°～４５．６°（北纬４４．１°±１．５°），西经１８．２°～３４．６°之间的一个盆地。

２．２　成像试验的约束条件

根据卫星系统和地面应用系统的要求，虹湾地区高分辨率成像的约束条件有：

１）成像区域为虹湾地区的一部分 （北纬４２．６°～４５．６°，西经１８．２°～３４．６°）。

２）成像条件要求当地的太阳高度角大于１５°，卫星相对月面高度范围为８～３１ｋｍ。

３）嫦娥二号任务采用ＵＳＢ（Ｕｎｉｆｉｅｄ　Ｓ－ｂａｎｄ　Ｓｙｓｔｅｍ）＋ＶＬＢＩ（Ｖｅｒｙ　Ｌｏｎｇ　Ｂａｓｅｌｉｎｅ　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ）
测量数据联合定轨，根据嫦娥一号任务的经验，为了满足降轨后测定轨精度以及轨道预报精度的要

求，除机动前要求有１～２个注入弧段外，机动后必须预留至少２圈测定轨弧段。并给升轨准备保

留１～２个注入弧段。

４）由于轨道降低后卫星受月球热辐射增多，出于卫星的能源限制，卫星在该轨道上不能长时

间运行，允许停留时间不超过３天。

２．３　试验轨道特性分析

卫星降轨后由于高度很低，受月球非球形引力摄动影响大，卫星在成像区域上空的高度和近月

点幅角都有较大的漂移，如图１、图２所示。
图１是近月点幅角不同的轨道在北纬４４．１°的高度变化曲线。图２是对应的近月点幅角变化曲

线。其他轨道 根 数 为：历 元 为２０１０年１０月２７日０１：３３：４９，半 长 轴ａ＝１　７９５　７００ｍ，偏 心 率

ｅ＝０．０２３　６６８，倾角ｉ＝９０．０°，升交点赤经Ω＝３５３．９°，平近点角Ｍ＝０．０°。可以看出，从降轨到

进入成像区域，近月点幅角漂移了约１０°。如果近月点不在成像区域，为保证成像区的高度要求，
则近月点高度应更低，而成像区外存在高山，这将是很危险的，因此降轨控制必须考虑近月点的漂
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移，使得降轨后正式成像期间的平均近月点纬度为４４．１°，偏差不超过２°。近月点幅角初值不同的

轨道在升轨过纬度４４．１°时的高度变化趋势相似，高度相对第一圈大约下降４ｋｍ，需要对控制当圈

的目标轨道进行偏置。其他轨道参数对成像区高度也有影响，实施的时候偏置量需要根据实际降轨

圈、定轨结果和控制误差计算偏置 量。图１、图２中 横 坐 标 为 降 轨 后 的 圈 号，降 轨 所 在 的 圈 次 为

第０圈，每过月球升交点１次，圈号加１。

图１　近月点幅角ω不同的１００ｋｍ／１５ｋｍ轨道
高度变化曲线纬度４４．１°，降轨点近月点高度为１５ｋｍ
Ｆｉｇ．１　Ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｈｅｉｇｈｔ　ａｔ　ｌａｔｉｔｕｄｅ　４４．１°

（ｔｈｅ　ｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｐｅｒｉｌｕｎｅ　ｉｓ　１５ｋｍ）

图２　近月点幅角ω不同的１００ｋｍ／１５ｋｍ轨道
近月点幅角变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ａｒｇｕｍｅｎｔ　ｏｆ　ｐｅｒｉｌｕｎｅ
（ｔｈｅ　ｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｐｅｒｉｌｕｎｅ　ｉｓ　１５ｋｍ）

２．４　降轨点和升轨点的选择

根据标称轨道［９］和第２．２节中虹湾成像试验约束条件要求，对成像区域的测控条件进行了仔细

地计算和分析，发现如果月球轨道入轨的时间不同，考虑月球的遮挡，成像区域的测控条件会发生

平移，呈现周期性的变化。在标称轨道下，选择在青岛站第３圈进站前进行降轨机动，之前的两圈

弧段可以用于轨道控制参数的注入，变轨后第１圈可以完成轨控后处理及测定轨，第２圈可以继续

进行测定轨。第２圈出站后即可以完成控后精确轨道确定，因此可以满足测定轨精度要求。精确测

定轨完成后可以用卫星实际轨道生成各种成像注入数据。如图３所示。升轨控制的约束条件比较简

单，选择余地较大，考虑在升轨机动前有１～２个注入弧段，因此升轨点的选择为出虹湾区域 （标

称轨道下为１０月２９日１：５７，在升轨机动前４个跟踪弧段）后，如图４所示。

图３　降轨点的选择
Ｆｉｇ．３　Ｃｈｏｉｃｅ　ｏｆ　ｄｅｓｃｅｎｄｉｎｇ　ｉｍｐｕｌｓｅ
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图４　升轨点的选择
Ｆｉｇ．４　Ｃｈｏｉｃｅ　ｏｆ　ａｓｃｅｎｄｉｎｇ　ｉｍｐｕｌｓｅ

２．５　试验轨道控制计算方案

由于实际轨道不是理想的圆轨道，目标近月点对面的水平脉冲不能使控后轨道同时满足近月点

高度和近月点幅角要求。用标称轨道计算表明，对面的水平脉冲如果满足１５ｋｍ近月点高度，则近

月点幅角将偏离１０°左右。因此如果想只用一次控制同时满足近月点高度和近月点幅角要求，必须

调整姿态或者控制点。下面介绍实施过程中采用的两种降轨控制方法，可同时满足近月点高度和近

月点幅角的要求。
（１）固定时刻的降轨控制

在固定时刻开机，通过调整姿态可以实现对近月点高度和近月点幅角的控制。固定时刻控制

时，可以通过如下方程组解得控后轨道参数：

ｒ＝ ｐ
１＋ｅｃｏｓθ

，　θ＝θ０＋ω０－ω，　ｒｐ ＝ ｐ
１＋ｅ

（１）

式中　ｒ为卫星到月心的距离；ｐ为控后半通径；ｅ为控后偏心率；θ为控后真近点角；ω为控后轨道

近月点幅角；ω０ 为控前轨道近月点幅角；θ０ 为控前真近点角；ｒｐ 为近月距。公式（１）在ｒ≤ｒｐ 时无解。

用上述方法计算出脉冲控制参数后，还须以此为初值用广义的牛顿迭代法精确计算有限推力方

式下的姿态和开机长度，使控后轨道满足近月点高度和近月点幅角要求［１０］。采用这种方法，可以

根据测控条件选择发动机开机时刻，适当将开机时刻推迟，使得关机点在测控可见弧段内，降低控

制的风险。
（２）燃料最优的降轨控制

在控制点施加切向速度增量能最有效地改变半长轴的大小，因此与控前轨道相切并且近月点幅

角和高度满足要求的轨道就是燃料最优的控后轨道。其控制点及控后轨道平面内参数由下面的非线

性方程组可以求得：
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Ｈｐ ＝ ｐ
１＋ｅ

Δω＝ω－ω０
ｅ０ｓｉｎ（θ＋Δω）
１＋ｅ０ｃｏｓ（θ＋Δω）＝

ｅｓｉｎθ
１＋ｅｃｏｓθ

ｐ０
１＋ｅ０ｃｏｓ（θ＋Δω）＝

ｐ
１＋ｅｃｏｓθ

烍

烌

烎

　 （２）

式中　Δω为控前控后近月点幅角差；ｐ０ 为控前半通径；Ｈｐ 为近月点高度；ｅ０ 为控前轨道偏心率。

公式（２）可以用牛顿迭代法或者用消元法求解。

另外，燃料最优的降轨控制还可以用优化算法进行求解。设计变量为半通径ｐ，优化目标为最

小速度增量，即ｍｉｎ（ΔＶ）。约束条件如下：

Ｈｐ ＝ ｐ
１＋ｅ

，　Δω＝ω－ω０，　 ｐ０
１＋ｅ０ｃｏｓ（θ＋Δω）＝

ｐ
１＋ｅｃｏｓθ

（３）

　　这实际是一个单变量优化问题，可以采用二次插值法和黄金分割法等单变量优化算法求解。

升轨控制的目标是将近月点高度（如果升轨前远月点高度低于１００ｋｍ，则控前近月点在控后变

为远月点）抬升到１００ｋｍ，这可以在远月点施加一个切向脉冲完成，或者结合后续轨道维持，精确

控制近月点高度和近月点幅角。

３　卫星安全性分析

根据标称轨道和测控条件，降轨后卫星将在试验轨道段飞行３０多圈，降轨后３～５圈进行试成

像试验，过虹湾正式成像区域时进行正式成像，出虹湾地区后完成Ｘ频段测控体制试验，随后升

轨回到１００ｋｍ圆轨道。由于飞行高度低，摄动影响大，卫星近月点高度和过４４．１°纬度线的高度在

１５～２１ｋｍ变化，如图５所示。

同时ＣＣＤ相机成像对光照有要求，当地的太阳高度角必须大于１５°。图６为试验轨道段卫星对

应太阳高度角的计算结果。可以看出，整个试验轨道段的太阳高度角满足成像要求。

图５　试验轨道段近月点高度和
卫星过４４．１°纬度线时高度

Ｆｉｇ．５　Ｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｐｅｒｉｌｕｎｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｈｅｉｇｈｔ
ｗｈｅｎ　ｐａｓｓｉｎｇ　ｌａｔｉｔｕｄｅ　４４．１°

图６　试验轨道段卫星过４４．１°纬度线时
太阳高度角

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｎ　ｅｌｅｖａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｒｂｉｔ
　

为了保证卫星安全和成像要求，还必须考虑月面高程。根据标称轨道计算，卫星第１次过虹湾上

空对应的试成像区域位于北纬３２．２０５°～３７．８５６°，西经－７．７３７°～－１１．８９２°；正式成像区域位于北纬

４２．６°～４５．６°，西经１８．２０°～３４．６°；升轨区域位于北纬４１．９６３°～４７．１１９°，西经－３５．２７４°～－３９．３９７°。
对这几个区域的月面高程进行分析，查阅相关数据，得到的结果如表１所示。
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表１　试验轨道段月面高程数据
Ｔａｂ．１　Ｌｕｎａｒ　ｓｕｒｆａｃｅ　ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｒｂｉｔ

范围 最大值／ｍ 最小值／ｍ 平均值／ｍ

试成像区域 －２　５７７ －３　６８２ －３　０４５．７９１

正式成像区域 －２　５２５ －４　５３６ －３　０５８．０００

升轨机动区域 １　１５０ －３　７００ －１　３１４．８１９

　　由表１可以看出，试成像区域和虹湾正式成像区域都是凹地，升轨机动区域也没有高地，最高

处大约为１．１５ｋｍ，而且卫星出虹湾区域后卫星高度呈上升趋势。
从１００ｋｍ圆轨道降轨控制到１００ｋｍ／１５ｋｍ轨道，速度增量约为２０ｍ／ｓ。控制误差按２％计算，

则控后轨道的近月点高度偏差约１．７ｋｍ，由１００ｋｍ圆轨道的定轨误差造成的控制误差根据分析采

用２ｋｍ计算，则综合随机误差为３．７ｋｍ。由于月球非球形引力场的摄动，在１００ｋｍ／１５ｋｍ轨道运

行３天的时间内，最低的轨道高度比降轨控制结束时的近月点高度降低约４ｋｍ，正式成像区的轨

道高度降低约５ｋｍ。根据 “嫦娥一号”的月面高度数据，试成像区最低高度为－３．６ｋｍ，正式成

像区的平均高度约为－３ｋｍ，最低高度约－４．５ｋｍ，相机的成像高度范围是８～３１ｋｍ。为获得最

佳成像效果并考虑到卫星的安全，试验轨道的最低高度选择为１５ｋｍ，这使得整个试验轨道的成像

区相对月面地形的高度保持在１５．８～２７．３ｋｍ范围内，因此卫星距离月面高度满足卫星安全和成像

要求。卫星出虹湾区域后卫星高度呈上升趋势，因此升轨机动期间卫星距离月面高度也满足卫星安

全要求。
以上分析是基于 “嫦娥二号”卫星的标称轨道，如果实际轨道与标称轨道有偏差，将会导致虹

湾区域实际的测控条件相对标称轨道下的测控条件发生漂移。如果偏差较大，将在降轨机动前增加

一次轨道维持机动，将轨道修正回标称轨道。

４　结束语

嫦娥二号任务在虹湾地区的高分辨率成像试验是一项重要的试验，也是该任务的工程目标之

一。为此，卫星在进入环月１００ｋｍ圆轨道后必须选择合适时机降轨成１００ｋｍ／１５ｋｍ椭圆轨道，并

在１５ｋｍ近月点处对虹湾区域拍照，获取该地区的高分辨率成像信息，为嫦娥三号任务的着陆区选

取提供技术依据。由于卫星系统和地面应用系统对该轨道提出了一些限制条件，加上测控资源和测

控条件的限制，使得该轨道的控制非常复杂。本文对１００ｋｍ／１５ｋｍ标称试验轨道的特性和测定轨

条件进行了分析，合理选取了降轨点和升轨点，制定了合理可行的轨道控制实施方案，通过对卫星

在成像区域的高度和太阳高度角的计算，分析了轨道控制误差的大小，确认了试验轨道卫星的安

全，同时也满足高分辨率成像的要求。该方案已在嫦娥二号任务中成功实施，并对后续嫦娥三号任

务降轨为１００ｋｍ／１５ｋｍ椭圆轨道的控制方案有一定的借鉴意义。
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