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探月飞行器定点返回轨迹特性分析
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摘 要：对探月飞行器返回到预期着陆点的轨迹特性进行了研究，着重分析了月球定点返回着陆点和再

入点位置的变化规律。分析了返回轨迹特征点的相对位置特性，包括月球反垂点、再入点、近地点，得到了再

入点速度、纬度具有变化较稳定的规律。在特征点位置特性研究的基础上，给出了着陆点和再入点位置分析

近似方法；基于月相原理研究了着陆点光照条件和月球返回窗口的关系，定性地给出了基本结论。基于双二

体模型进行轨迹仿真计算，验证了利用该理论模型分析月球定点返回轨迹的有效性。
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对从月球返回的飞行器来说，设计者希望它

能够在预定着陆区着陆。返回到预期着陆位置称

为“定点返回”［１］。由于回收和营救的需要，定点

返回技术不可避免地成为了月球探测中必须解决

的关键技术。目前针对从地球发射的地月转移轨

道设计已经比较成熟［２－６］，而从月球返回地球的

探测器轨道设计公开可见的文献却较少。为了将

用于回收的资源最小化，ＮＡＳＡ［７］在“星座计划”中
提出精确返回预先设计的位于美国主大陆陆地着

陆场的目标，描述了月球轨道射入（ＴｒａｎｓＥａｒｔｈ
Ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ，ＴＥＩ）的大气进入界面瞄准参数，比较了
直接进入和跳跃式进入的过程约束特性。高玉

东［８－９］采用双二体模型研究了从月球停泊轨道返

回地球停泊轨道的轨道设计方法，并分析了出口

点的参数特性。

定点返回轨道和轨道倾角、航程大小、再入点

（即返回轨道和大气层边界的交点）经纬度以及着

陆点经纬度相关，具有不同于地月转移轨道的新

的特性，月球定点返回轨道返回的着陆点还受到

月球运动规律的限制，在精确轨道设计之前有必

要对其相关特性进行分析。本文研究了一套分析

月球定点返回轨道的近似方法，分析了月球定点

返回轨道特性，着重于返回轨道的再入点参数特

性和着陆位置特性，对我国无人探月和未来的载

人登月任务的返回轨道设计参数选择、着陆场选

择，测控网的布置等有一定的理论意义和应用价

值。

１ 基本近似关系

首先引入两个基本近似关系，作为后续分析
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的基础。

（１）返回轨道近地点和反垂点位置较接近，其
距离和飞行时间有关。

称月地轨道射入时刻的月心和地心连线为月

球对映线，近似分析中假设返回轨迹总是通过

ＴＥＩ时刻背离月球一侧的对映线［７，１０］，这里称返回

轨迹和对映线在背离月球一侧的交点为反垂点，

如图１所示。

图１ 平面返回轨道反垂点示意图

Ｆｉｇ．１ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｎｔｉｐｏｄｅｉｎｐｌａｎａｒｒｅｔｕｒｎｏｒｂｉｔ

文献［７］和［１０］假设月球返回轨迹应该通过
ＴＥＩ时刻的月球反垂点，然后作近似分析，但没有
指出反垂点在轨道上的定位（即和近地点的相对

位置关系）。反垂点和近地点的距离较小，如果精

度要求不高的情形下，可以认为反垂点和近地点

重合，较精确的分析中可以发现二者角距离和飞

行时间相关，在第三节仿真分析中将给出具体数

值计算。因为反垂点的赤经和赤纬可以很容易通

过月球位置获得，通过反垂点的位置来定位近地

点，这对分析定点返回轨迹十分有利。

（２）返回轨迹在大气再入点附近的曲线近似
为抛物线。

地心段圆锥曲线近地点距小于等于（Ｒｅ＋
１２２）ｋｍ，其中 Ｒｅ是地球赤道半径（６３７８１３７ｋｍ），

１２２ｋｍ代表大气层高度，远地点距大于从地心到
月球影响球的最小距离，则远地距 ａ＋ｃ＝３８４４
×１０４－６６２×１０４，近地距 ａ－ｃ＝６３７８＋１２２，其
中 ａ为长半轴，ｃ为半焦距，月地平均距离为
３８４４万千米，月球影响球半径为６６２万千米，则
偏心率 ｅ＝ｃ?ａ，所以 ｅ≈０９６，总是和 １接近，即
曲线形状近似为抛物线。远地距可比前面计算值

增大的空间远比近地距可能会比计算值减小的空

间大，故在实际轨道中，偏心率一般会比 ０９６更
大，和１更加接近。

２ 定点返回运动特性

２１ 再入点速度特性

再入速度 ｖｅ的值可以近似估计为

ｖｅ＝
２μＥ
ｒｅ
－μＥ槡 ａ （１）

其中 ｒｅ为再入点地心距，μＥ为地球引力常数，基
于双二体假设［９］，将 ａ看成地心段椭圆长半轴，
其焦点在地心，令 ａ＝ｄ?２，则 ｄ的大小约为月地
距离，因为 ｄｒｅ，ｒｅ≈ＲＥ，所以

ｖｅ＝
２μＥ
ｒｅ
１－
ｒｅ( )槡 ｄ ≈

２μＥ
ｒ槡ｅ
≈
２μＥ
Ｒ槡Ｅ

（２）

当从月球返回时的月地距离越大时，椭圆长

半轴 ａ越大，则 ｖｅ越大。由于月球运动轨道偏心
率很小，可近似为圆轨道，因此 ｖｅ总是在第二宇
宙速度附近，其大小具有稳定性。

再入轨道一般选择为顺行轨道（和地球旋转

方向一致），主要基于下面的考虑：逆行轨道的再

入飞行器相对大气的速度比顺行轨道大，如果相

对大气速度较大，则再入器的热流密度峰值和受

热总量都更大。

２２ 再入点纬度特性

近地点和再入点的角距近似为再入角绝对值

的两倍。证明如下：

令γ为再入角的绝对值，过 ｅ点作Ｈｅ、ｅＣ和
ＥＦ使ＡＢ⊥ｅＣ，ＥＦ⊥ｅＯＥ，Ｈｅ??ＣＯＥ，如图 ２。所以

γ＝α２。

图２ 近地点和再入点的位置关系

Ｆｉｇ．２ Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｐｅｒｉｇｅｅａｎｄｅｎｔｒｙｐｏｉｎｔ

由近似关系式（２），地心圆锥曲线偏心率接近
１，所以将再入点和近地点之间的圆锥曲线近似为
抛物线，根据抛物线的性质，α３＝α２；由 Ｈｅ??ＣＯＥ，

α３＝α１；又因为β＝α１＋α２，所以β＝２γ。证毕。

在再入方式为弹道式和弹道升力式时，用再

入角来描述再入走廊。由于探月返回飞行器再入

速度较高，用弹道式再入走廊狭窄，而用升力式则

防热结构问题难于处理［１１］，所以一般采用弹道升
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力式再入，此时再入走廊可由动力学约束、过程约

束，边界条件计算得到，探月飞行器再入走廊宽度

较窄，例如 Ａｐｏｌｌｏ１１再入走廊约为 －６６°～
－６２°［１０］。
根据近似关系式（１）中反垂点的性质，近地点

的纬度近似为 ＴＥＩ时刻月球赤纬的负值，所以决
定再入点纬度的参数为月球赤纬、飞行时间以及

再入角，而这三个参数一般在任务前轨道规划中

由发射时间、燃料、飞行器过载约束等所定，说明

了再入点纬度可调整的空间比较小。

２３ 再入点经度特性

因为再入点随地球旋转，而返回轨道在惯性

空间因月球位置变化而产生的变化却很慢，故再

入点经度基本和时间成线性关系，且以一个地球

自转周期为变化周期，因其具有这样的周期性规

律，所以相对容易满足。再入点经度可以通过返

回窗口和飞行时间进行调节。探月返回任务的飞

行时间一般会在任务前进行规划，如果返回时间

固定，则再入点经度可以通过选择返回窗口来满

足，错过一次返回发射窗口，返回窗口就顺延１个
地球自转周期。

２４ 着陆点和再入点的位置关系

由近似关系式（１），根据ＴＥＩ时刻月球反垂点
赤纬求得近地点纬度。由前面的分析，∠ＥＯＥＡ
大小为两倍的再入角大小，再入角由再入走廊确

定，则∠ＥＯＥＡ也随之确定，记为β。
如图３，大气再入点为 Ｅ，着陆点为 ｆ，图中只

示意了反垂点在南半球的情况，反垂点在北半球

同理。设着陆点在北半球，纬度为 Ｄｆ，设 ＤＡ为近
地点纬度。

图３ 返回轨迹球面几何

Ｆｉｇ．３ Ｓｐｈｅｒｉｃａｌｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｒｅｔｕｒｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

只考虑返回轨道为顺行的情况，设 ０°＜ｉＥ≤

９０°，由球面三角学有
ｓｉｎξ１＝ｓｉｎＤｆ?ｓｉｎｉＥ （３）

ｓｉｎξ２＝ｓｉｎＤＡ ?ｓｉｎｉＥ （４）
则近地点到着陆点的角距为

ξ＝
ξ１＋ξ２， ＤＡ＜０

ξ１－ξ２ ， ＤＡ≥{ ０
（５）

再入点到着陆点的角航程

Ｒ＝ξ＋β （６）
这里的航程由再入点和着陆点距离得到，和

再入段轨道形状无关，再入轨道可以是一次进入

方式，也可以是多次再入方式。

以上公式的意义在于，近似地得到返回某一

固定着陆点时所需要的航程大小和制约所需航程

大小的诸参数，反过来也可以给定航程来确定地

球轨道倾角。所以，决定所需航程的参数主要是

月球的赤纬，着陆点纬度，返回轨道倾角。进一步

得到：

（１）返回到纬度较低的着陆场比返回到纬度
较高的着陆场所需航程小，倾角要求低。如果着

陆场纬度较高，应选择 ｉＥ较大角度和月球赤纬值
较小角度的月球位置进行返回。此外，ｉＥ不能小
于两个纬度的大小，即着陆点纬度和月球赤纬

ＤＭ的绝对值，即

ｉＥ≥ｍａｘ ＤＭ ，Ｄ{ }ｆ （７）
（２）再入轨迹在地固系中的星下点轨迹相同

时称为标准化返回，标准化返回下的再入飞行器

所受的过载和热流等均相同，这有利于飞行器热

防护系统等的设计，且星下点轨迹相同利于测控

站的布置建设。当再入轨迹的航向角相同时，可

以认为是有相同的星下点轨迹，某点航向角和轨

道倾角及该点纬度有如下关系：

ｓｉｎＡｚ＝ｃｏｓｉＥ?ｃｏｓＤ （８）
如果要实现标准化的定点返回则要求每次返

回轨道具有相同的对地倾角和相同的再入点经纬

度。着陆点的地理经度通过设计返回窗口和飞行

时间精确控制，返回纬度因为和月球反垂点（或者

说月球的赤纬）相关，在单次飞行任务中可以通过

选择合适的返回窗口进行设计，而在多次任务都

实现标准化返回则需要改变航程大小。

（３）同样着陆点和再入点的经度关系也可以
用航程和倾角表示，设 Ｃ为返回轨迹和赤道的交
点，Ψ１、Ψ２分别表示着陆点和再入点在赤道上投

影到 Ｃ的距离，易得
ｔａｎΨ１＝ｔａｎξ１ｃｏｓｉＥ （９）

ｔａｎΨ２＝ｔａｎＲ－ξ１ ｃｏｓｉＥ （１０）
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着陆点和再入点的经度差

Ψ＝
Ψ１＋Ψ２， ＤＡ＜０

Ψ１－Ψ２ ， ＤＡ≥{ ０
（１１）

从式（９）、（１０）可知，当轨道倾角 ９０°时，Ψ ＝
０°，当轨道倾角０°时，Ψ＝Ｒ。

２５ 着陆点的光照条件特性

从地球固连坐标系的视角看，如果返回预期

着陆位置，返回窗口决定于月地轨道射入时刻和

飞行时间，从而满足返回飞行器的再入点经纬度

要求，进而满足着陆点位置要求。

而从地心惯性系的视角看会得到另外的规

律，为了获得足够长的光照时间进行回收搜救，需

要在着陆点当天的上午进行着陆，例如“阿波罗

１１”号在日出前 １０分钟溅落［１２］，基于前面对月球

反垂点和所需航程的研究，画出示意图如图４所
示，示意图是平面图，没有考虑倾角，其中点 Ａ和

Ｂ表示月球返回轨迹通过的反垂点，

)

ＢＣ代表可以

着陆的光照区域，弧长

)

ＡＢ和

)

ＢＣ分别是平面图中对
应光照区域边界的两个再入弧段，可以设为 ４～
６ｈ的时角距离（１５°?ｈ）。

图４ 返回窗口的光照约束示意图

Ｆｉｇ．４ Ｔｈｅｒｅｔｕｒｎｗｉｎｄｏｗｓｋｅｔｃｈｍａｐｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｂｙ
ｌｉｇｈｔｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｔｌａｎｄｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎ

由图４可以看出，返回窗口在新月和上弦月
之间的约一周时间，用我国农历描述，约在初三、

四到初十、十一之间的时间范围。比较精细的计

算方法是，考虑 ２４节的倾角和航程以及近似关

系，计算图中的弧长

)

ＡＢ和

)

ＢＣ，不难得到月相表示
的具体窗口，限于篇幅，此处不作介绍。

３ 仿真验证

３１ 仿真方法与条件

首先定义月心白道坐标系，用 ＯＭ－ＸＹＺ表
示，坐标原点位于月球质心，其基准平面为瞬时

ｔＢ的白道面，Ｘ轴在瞬时ｔＢ由月心指向地心，Ｙ
轴垂直ｔＢ时刻的白道面，Ｚ方向与月球绕地球公

转的动量矩方向一致。如图 ５所示，设出口点为
Ｂ，在月心白道坐标系中定义设计变量：出口点经
度λＢ、纬度φＢ、速度大小 ｖｓｉ、出口点月心径向矢
量与速度矢量的夹角ε、月心轨道相对白道面倾

角 ｉＬ、出口点时刻 ｔＢ。

图５ 月心白道坐标系及设计变量示意图

Ｆｉｇ．５ Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｍｏｏｎｃｅｎｅｒｅｄｅａｒｔｈｍｏｏｎｐｌａｎｅ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓ

考虑到月球返回飞行器需要利用地球大气阻

尼作用消减过高的再入速度，因此月球返回飞行

器采取直接进入大气层的方式，而不是先制动过

渡到环绕地球轨道，因为后者将耗费更多燃料。

设再入点为 ｅ，终端约束即瞄准参数是 ｅ点地面
高度Ａｌｔ、再入角γ、轨道倾角 ｉＥ。其中大气层边
界高度设定为 １２２ｋｍ；γ是速度矢量与当地水平
面之间的夹角，当γ在水平面之上时，γ为正值，

再入角是再入飞行器安全返回的大气层入口条

件，此处设定为－６°；轨道倾角表示探月飞行器再
入飞行的方向，保证满足再入飞行过程中的测控

条件，设 ｉＥ＝４２°。
值得指出的是，再入点速度 ｖｅ总是在第二宇

宙速度附近，因此不是瞄准参数；纬度φｅ可调范

围较小，也不作为瞄准参数。经度λｅ和地球自转

有关，可暂不考虑。

设月心赤道倾角 ｉＭ＝９０°，月心双曲线轨道近
月点高度 ２００ｋｍ，加速点速度倾角Θ＝０°。根据
双二体模型假设，在月球影响球外，忽略月球引

力，转移过程中只考虑地球引力［１３］。由于轨道设

计方法不是本文介绍的重点，具体的计算公式见

文献［２，７］，此处不再详述。下面只给出本文设计
定点返回轨迹的搜索步骤，如图 ６。轨道参数搜
索采用了序列二次规划算法［１４］。其中高度条件

转化为一个不等式约束，因为要保证运行轨迹与

大气层相交，所以对高度的搜索实际上就是保证

当 ｒ＝ｒｅ时，真近点角有解，即

ｃｏｓｆｅ ≤１ （１２）
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图６ 月球返回轨道搜索流程图

Ｆｉｇ．６ Ｓｅａｒｃｈｐｒｏｃｅｓｓｏｆｌｕｎａｒｒｅｔｕｒｎｏｒｂｉｔ

化为下式：

１
ｅ
ｐ
ｒｅ( )－１ ≤１ （１３）

其中再入点地心距 ｒｅ＝６５００ｋｍ。
为了节省燃料，加速点速度倾角ΘＣ＝０。ｈＬ、

ｖｓｉ、ε三个参数只有两个是独立的，

ｓｉｎε＝
ｈＬ

ρＬ
１＋
２μｍ
ｈＬｖ２ｓｉ

１－ｈ
Ｌ

ρ
( )槡 Ｌ

（１４）

仿真验证的算例所设的历元是：ＵＴＣ２０３５年
１２月最大和最小的两个月地距对应的时刻为出
口点时刻，这两个距离分别是 ３５８５×１０４ｋｍ和
４０５７×１０４ｋｍ。这里通过设定月球历元来固定月
地距离，通过改变月球升交点赤经Ω

Ｌ得到不同

的飞行时间下的结果。

３２ 仿真结果与讨论

在分析月球定点返回轨迹特性过程中，主要

用到了几个特征点的位置关系特性，包括反垂点、

近地点和再入点，然后在这些特征点位置特性的

基础上，分析再入点和着陆点的位置关系以及与

光照有关的返回窗口特性，仿真验证中主要针对

这几个特征点位置特性以及再入点速度特性给出

了仿真分析，仿真结果和前文分析的结论一致可

以说明本文给出的近似方法是可行的和有效的。

（１）反垂点和近地点角距
设ＴＥＩ时刻的月球对映线与返回轨道近地点

二者的地心矢量夹角为 ｗ，以 ｗ来衡量反垂点和

近地点的接近程度。根据上节的轨道设计方法进

行仿真估计，在飞行时间５天以内时，飞行时间越
长，夹角 ｗ总体的趋势是减小的。对最小月地距
离，飞行时间在 １２０ｈ左右时，夹角 ｗ接近 ０°，如
图７；对最大月地距离，飞行时间在 １２０ｈ左右时，
夹角范围２°～３°，如图８。

图７ ｗ随时间变化（最小月地距离）
Ｆｉｇ．７ ｗｖｅｒｓｕｓｔｏｔａｌｔｉｍｅｏｆｆｌｉｇｈｔ（Ｍｉｎｉｍａｌｄｉｓｔａｎｃｅ）

图８ ｗ随时间变化（最大月地距离）
Ｆｉｇ．８ ｗｖｅｒｓｕｓｔｏｔａｌｔｉｍｅｏｆｆｌｉｇｈｔ（Ｍａｘｉｍａｌｄｉｓｔａｎｃｅ）

（２）再入点速度
如图９，当从月球返回时的月地距离越大时，

再入速度 ｖｅ越大；且随着飞行时间的延长，再入
速度有减小的趋势。总的来说，速度在１１ｋｍ?ｓ左
右，变化范围约在２０～３０ｍ?ｓ。

图９ 不同月地距离再入点速度和飞行时间的关系

Ｆｉｇ．９ Ｅｎｔｒｙｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓｔｏｔａｌｔｉｍｅｏｆｆｌｉｇｈｔ
ｆｏｒｖａｒｉｏｕｓｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｔｈｅＭｏｏｎ
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（３）再入点和近地点的角距
改变再入角的终端约束条件，得到再入点和

近地点角距随再入角的变化关系，从图１０可以看
出，该曲线基本呈线性规律变化，斜率几乎等于

－２。说明近地点和再入点的角距近似为再入角绝
对值的两倍的规律符合得很好。

图１０ 再入点和近地点角距和再入角的关系

Ｆｉｇ．１０ Ｒｅｅｎｔｒｙａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｔｈｅｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｏｆ
ｅｎｔｒｙｐｏｉｎｔａｎｄｐｅｒｉｇｅｅ

（４）着陆场纬度和所需航程的关系
讨论着陆场纬度较高情形，设着陆场纬度 Ｄｆ

高于反垂点纬度。为了给最大反垂点纬度范围留

有一定的余量，仅考虑可达反垂点纬度最大为

２７７°的情形。设月地转移时间为 ３天，根据式
（３）～（６），可知返回纬度４２°着陆场所需最小航程
约为 ６６００ｋｍ，返回纬度 ３０°着陆场所需最小航程
约为２５００ｋｍ，如图１１。

图１１ 所需航程和着陆场纬度的关系

Ｆｉｇ．１１ ＲｅｑｕｉｒｅｄｒａｎｇｅｖｓＬＳｌａｔｉｔｕｄｅ

４ 结 论

（１）近地点和再入点的角距近似为再入角绝
对值的两倍。

（２）研究了月球反垂点的性质，通过轨道仿真

给出了反垂点和近地点角距和飞行时间的关系。

（３）再入点经度可以通过调整出口点时刻和
飞行时间进行选择，然而再入点纬度由于和月球

的赤纬相关，由于在较短的时间范围内月球赤纬

变化不大，故再入点纬度具有相对的稳定性。

（４）再入点速度总是在第二宇宙速度附近，可
随月地距离和飞行时间这两个影响因素作很小的

调整。

（５）在基本近似关系的基础上，定量描述了再
入航程和返回轨道倾角的内在关系，进而得到着

陆场纬度和再入航程大小、月球赤纬、返回轨道倾

角以及再入角的关系。通过这些关系式可以对着

陆场位置进行近似计算。

（６）在对着陆点要求有光照约束时，用月相定
性描述了返回窗口的分布区域。可以用我国的农

历来近似表示返回窗口。
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