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“嫦娥二号”后续小行星飞越探测任务设计
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摘　要：为了实现对４１７９小行星飞越之后的嫦娥二号卫星的最大限度利用，提出了后续小行星飞越探测
计划，研究了相关飞行任务设计。基于嫦娥二号卫星轨道、剩余燃料和测控距离等约束，设计了能量最优的

转移轨道，给出了合适的小行星交会目标。研究了不同轨道控制方式下的转移轨道中途修正。基于我国深

空测控网分布，分析了嫦娥二号后续小行星飞越探测任务的测控情况。研究结果表明，基于嫦娥二号剩余燃

料，合适的飞越探测目标为小行星１９９７ＸＦ１１和２００５ＶＳ，转移过程中我国深空测控站每天可以实现８ｈ以上跟
踪，中途修正速度增量小于１０ｍ／ｓ。
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　　自２０１０年１０月发射以来，我国嫦娥二号圆
满完成了月球探测任务、日地 Ｌ２平动点探测任
务［１－２］和４１７９小行星飞越任务，尤其是２０１２年
１２月１３日获得了宝贵的４１７９小行星图像资料，
实现了人类对该小行星的首次飞越探测，获得了

国际社会高度评价。此后，嫦娥二号成为一颗围

绕太阳公转的人造小行星，轨道周期约为３８８天。
基于极其有限的卫星剩余燃料设计后续飞行任

务，最大限度利用卫星资源，有望进一步提高嫦娥

二号任务的科学意义和应用价值。

为此，文章基于卫星轨道和剩余燃料，提出了

利用嫦娥二号飞越探测小行星的后续飞行任务计

划，重点研究了任务转移轨道设计和不同轨道控

制模式下的中途修正，给出了理想的小行星探测

目标和对应的最优出发速度增量与时间，同时分

析了转移轨道的测控情况。

１　数学模型

１．１　转移轨道优化设计

转移轨道初步设计作为经典的 Ｌａｍｂｅｒｔ问
题，相关研究较为成熟［３］，国际上如 Ｈａｙａｂｕｓａ和
Ｄａｗｎ等小行星探测任务也取得较大成功［４－５］。
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然而，由于嫦娥二号受限于剩余燃料和星地链路

能力，出发时刻、速度增量和测控距离成为后续任

务设计的首要因素，因此，可将其转移轨道的优化

设计表示为如下约束优化问题

Δｖ＝ｍｉｎＬａｍｂｅｒｔσ１（ｔ１），σ２（ｔ２），ｔ２－ｔ{ }( )１

ｔ１≤ｔ０＋ｄｔ

Ｒ（ｔ２）≤Ｒ
{

ｍ

（１）
式（１）用 Ｌａｍｂｅｒｔ问题计算出发速度增量

Δｖ，其中 σ１和 σ２分别为卫星和小行星目标的轨
道参数，ｔ０、ｔ１和 ｔ２分别为轨道历元时刻、出发时
刻和交会时刻，Ｒ（ｔ２）为交会时刻地心距，ｄｔ和Ｒｍ
分别为出发时刻约束和最大测控范围。式（１）可
直接用二次规划方法求解［６］，或者将之转化为无

约束优化问题，利用遗传算法［７］等智能优化算法

进行求解。

式（１）给出了剩余燃料和距离约束下ｄｔ时段
内出发的小行星交会选择结果及其能量最优转移

轨道。在实际飞行任务中，有可能不会按照该最优

转移轨道实施，因此还需要研究不同出发时刻的最

优控制速度增量和到达时间，供实际任务选择。

基于ｄｔ时段内的最优转移轨道σｍ求解其他
时刻的最优转移轨道 σｍ１，设 σｍ和 σｍ１的出发时
刻分别为ｔ０ｍ和 ｔ

０
ｍ１，交会时刻分别为 ｔ

１
ｍ和 ｔ

１
ｍ１，由

小行星轨道σ２可得交会时刻变化引起的位置变
化量δｒ为

δｒ＝ｒσ２ ｔ
１
ｍ( )( )１ －ｒσ２ ｔ

１( )( )ｍ （２）
于是得到σｍ１的速度的一阶修正量δｖ０

δｖ０＝Ｂδｒ

Φ（ｔ１，ｔ０）＝
Ａ Ｂ[ ]{
Ｃ Ｄ

（３）

式（３）中，Φ（ｔ１，ｔ０）为转移轨道从初始 ｔ０时
刻到ｔ１时刻的状态转移矩阵

［８］。

利用微分修正法迭代求解式（３）即可得到
σｍ１的出发速度增量 Δｖ，其中 σｍ１的位置由轨道
σ１可知为ｒ（σ１（ｔ

０
ｍ１）），速度初值取 ｖ（σｍ（ｔ

０
ｍ））。

使ｔ１ｍ１在ｔ
１
ｍ±Δｔｍ范围内求解最优Δｖ，及其对应的

最优到达时刻ｔ１ｍ１。

１．２　中途修正

由于轨道确定和控制误差，星际转移轨道往

往需要多次中途修正，由此带来最优控制问题。

在实际飞行控制中，固定时间间隔的中途修正由

于测控简单且便于实施而被广泛应用，文献［９－
１０］中给出了能量最优的标称轨道控制法，不过
其控制量计算中并未考虑初始点位置偏差，本文

对此进行改进，考虑初始位置和速度偏差求解最

优中途修正控制量。

设中途修正点位置速度误差分别为 Δｐ０和
Δｖ０，最优控制量为 Δｖｍ，令控后目标位置偏差为
Δｐ，定义最优控制目标函数为

Ｆ＝ΔｖＴｍＱΔｖｍ＋Δｐ
ＴＲΔｐ （４）

式（４）中Ｒ和Ｑ分别为正定和半正定加权矩
阵。

利用式（３）的 Φ（ｔ１，ｔ０）可建立 Δｐ与 Δｐ０、
Δｖ０和Δｖｍ之间的一阶近似关系，进而求解使得
式（４）最小的Δｖｍ，省略推导过程，有

Δｖｍ＝－ Ｑ＋Ｂ
Ｔ( )ＲＢ －１ ＢＴＲＡΔｐ０＋Ｂ

ＴＲＢΔｖ( )０
（５）

式（５）为对文献［９－１０］方法的改进，考虑了
初始位置偏差对控制量的影响。这里直接选择交

会时刻位置作为控制目标，也可以增加中途修正

间隔时刻的位置作为控制目标，只需在式（５）推
导中简单增加对应项即可。

基于式（５）研究后续飞行任务的中途修正，
考虑采用两种控制方式，其一为选择固定时间间

隔进行修正，即方式１。其二为在方式１的基础
上，考虑推进器推力限制，设置控制量最小约束，

即方式２。

２　任务设计结果

由１．１小节可见，嫦娥二号后续飞越探测小
行星的转移轨道设计也是小行星交会目标的选择

问题，即在能量、时间和距离的约束下，综合考虑

亮度和大小，选择合适的小行星作为交会目标，同

时确定最优出发速度增量和出发时刻。小行星的

观测资料和轨道等信息可由国际天文联合会下属

的小行星中心获得，该中心２０１２年４月提供的数
据库包含多达５８４０８２颗小行星，下文将基于该
数据库，确定理想的交会目标及其对应的最优出

发速度增量。

２．１　转移轨道

基于２０１３年１月１５日１６点（ｔ０）嫦娥二号

轨道情况并考虑尽早实施任务，以５０天内出发
（ｄｔ＝５０）且２０１４年１２月３１日（ｔ２）前实现交会
的情况为例，Ｒｍ取１．５×１０

８ｋｍ，由式（１）求解最
优出发速度增量 Δｖ，求解结果如表１所示，表１
中特征参数 Ｎ、Φ和 Ｈ分别表示小行星的编号、
尺寸和绝对星等。

由表１可见，交会小行星１９９７ＸＦ１１所需速度
增量较小，该小行星的尺寸也较大，该小行星属于

·４１·
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潜在危险小行星，可能于２０２８年１０月２６日距离
地球仅９３万千米，因此研究人员对之极为关注。
除１９９７ＸＦ１１外的３颗小行星均属于临时编号小行
星，尺寸较小，不过交会时刻距离地球较近，便于

地面观测。综合而言，１９９７ＸＦ１１和２００５ＶＳ是比较
合适的飞越探测目标。

表１　飞越探测目标选择结果
Ｔａｂ．１　ＡｓｔｅｒｏｉｄｓｓｅｌｅｃｔｅｄｆｏｒｔｈｅｆｕｔｕｒｅＣＥ２ｍｉｓｓｉｏｎ

Ｎ Δｖ
（ｍ／ｓ）

ｔ２
Ｒ（ｔ２）
（ｋｍ）

Φ
（ｋｍ）

Ｈ

１９９７ＸＦ１１ ４４．３ １９－１２－２０１４１．３×１０８ １．３～２．８ １６．９

２００８ＵＣ２０２ ６３．１ ２０－１１－２０１３５．７×１０７ ０～０．０１ ２８．３

２００５ＶＳ ７５．７ ０４－１２－２０１３６．２×１０７ ０．１～０．２４ ２２．２

２００６ＴＦ ９１．０ ２３－１０－２０１３５．９×１０７ ０．１～０．４ ２５．９

　　基于式（３）和上述能量最优转移轨道，分析
９０天内出发交会１９９７ＸＦ１１和２００５ＶＳ所需要的最
优速度增量及到达时刻，其中１９９７ＸＦ１１的最优出
发速度增量如图１所示。

图１　交会１９９７ＸＦ１１小行星的最优出发速度增量

Ｆｉｇ．１　Ｏｐｔｉｍａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｔｏｔｈｅａｓｔｅｒｏｉｄ１９９７ＸＦ１１

由图１可见，９０天内最优出发速度增量随出
发时刻推迟而变大，最小约为 ４４ｍ／ｓ，最大约为
７７ｍ／ｓ。最优到达时刻的分析结果表明，随着出
发时刻推迟，最优到达时刻逐渐推后，变化关系大

约为出发时刻推迟６～７天，最优到达时刻推迟
１ｈ。至于小行星２００５ＶＳ，出发速度增量也随时间
推迟而增大。同时，由于转移时间较短，出发时刻

的变化对最优交会时刻影响较小，１个月内出发
的最优交会时刻变化不超过２ｈ，限于篇幅省略相
关曲线图。

嫦娥二号交会小行星１９９７ＸＦ１１和２００５ＶＳ的
过程如图２所示。

图２中，嫦娥二号、地球和小行星依次用▲、
●和★表示，与 １９９７ＸＦ１１的交会过程给出了 ｔ０、

图２　交会１９９７ＸＦ１１（上）和２００５ＶＳ（下）过程

Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｎｓｆｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｔｏｔｈｅａｓｔｅｒｏｉｄ１９９７ＸＦ１１
（ｕｐｐｅｒ）ａｎｄ２００５ＶＳ（ｌｏｗｅｒ）

ｔ１、ｔ２和ｔ３共４个时刻的位置，依次为２０１３年１月
１５日、卫星距离地球５千万千米时刻（２０１３年７
月９日）、小行星位于日心轨道远日点位置对应
时刻（２０１３年１２月１５日）和交会时刻（２０１４年
１２月２０日）。与２００５ＶＳ的交会过程给出了ｔ０、ｔ１
和ｔ２共３个时刻的位置，依次为２０１３年１月１５
日、卫星过二者轨道交点（２０１３年１０月１日）和
交会时刻（２０１３年１２月５日）。

２．２　中途修正

基于２．１节最优转移轨道，给出２０１３年２月
１５日出发交会１９９７ＸＦ１１的中途修正情况，修正间
隔分别取６０天和９０天。基于测定轨能力估计，
考虑测控精度为：定轨位置误差１０ｋｍ，速度误差
１ｃｍ／ｓ，控制不确定性误差为１０ｃｍ／ｓ，残余控制误
差２％。采用蒙特卡洛法分析中途修正的速度增
量。在方式１下，６０天间隔的中途修正速度增量
如图３所示。

分析可知，方式１下６０天和９０天间隔修正
分别需要 １１次和 ７次，前者速度增量最大约
３９ｍ／ｓ，多数小于０５ｍ／ｓ，后者速度增量最大约
６２ｍ／ｓ，多数小于１ｍ／ｓ。由此可见，如果中途修
正的预定间隔较小，应考虑设置控制量约束，即采

用方式２。
交会小行星１９９７ＸＦ１１和２００５ＶＳ的中途修正

情况如表２所示，表中给出了单次修正速度增量

·５１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３６卷

图３　６０天间隔下交会１９９７ＸＦ１１的中途修正（方式１）
Ｆｉｇ．３　Ｍｉｄｃｏｕｒｓｅｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｔｏｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ１９９７ＸＦ１１ｗｉｔｈ

ａｎｉｎｔｅｒｖａｌｏｆ６０ｄａｙｓｂｙｔｈｅＣｏｎｔｒｏｌＭｏｄｅ１

和总修正速度增量的最小值、最大值和平均值，尤

其给出了方式２下的平均修正次数。考虑到方式
２更适合于实际任务，２００５ＶＳ仅给出方式２的中
途修正情况。

由表２可见，交会１９９７ＸＦ１１的中途修正若采
用方式１，则总速度增量一般不超过１０ｍ／ｓ，采用
方式２的控制量变化不大，但是平均控制次数仅
约为方式１的一半，可以大大降低地面测控压力。
交会２００５ＶＳ的总修正速度增量也不超过１０ｍ／ｓ。
综合以上分析，中途修正采用方式２且修正间隔
取９０天较为合适。

表２　嫦娥二号后续小行星探测任务的中途修正情况
Ｔａｂ．２　ＴｒａｎｓｆｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｆｕｔｕｒｅａｓｔｅｒｏｉｄｆｌｙｉｎｇｂｙｍｉｓｓｉｏｎｏｆＣＨＡＮＧ’Ｅ２

方式 间隔（天）
单次修正速度增量（ｍ／ｓ） 总修正速度增量（ｍ／ｓ）

最小 最大 平均 最小 最大 平均
次数

１９９７ＸＦ１１

２００５ＶＳ

１

２

２

６０ ０．００７０ ３．８７１９ ０．５４５６ ３．９４２３ ８．８５９８ ６．００１８ １１
９０ ０．００２１ ６．１９５７ １．０２３７ ５．９７０４ ８．５７４１ ７．１６５７ ７
６０ ０．５００１ ３．９０７１ １．２１９７ ３．５４７７ １１．１６８２ ６．２５２１ ５
９０ ０．５０００ ７．１３７５ １．９８３５ ５．５２９６ １４．７０６４ ７．６７４０ ４
３０ ０．５０００ ２．５５１４ １．１８５３ ２．７１７５ ４．９０７６ ３．５９１５ ３
６０ ０．５００１ ８．３５１２ ３．５５８６ ６．５６０２ １０．６９１１ ８．１６６４ ３
９０ ０．５０００ ３．３５９１ １．７７９８ ３．１５０８ ４．３９０９ ３．５５９７ ２
１２０ ０．５０１２ ４．２８３８ ２．７４６８ ３．７４４９ ８．４４９１ ５．４８５９ ２

２．３　测控条件

交会之前，１９９７ＸＦ１１和２００５ＶＳ的地心距最远

超过４亿和２．５亿千米，不过由于两颗小行星均
属于可能会对地球造成危险的近地小行星，国际

天文联合会等天文组织一直在密切关注其轨道变

化，因此其轨道的监控测量应该不存在问题。

基于国内深空测控网，以 １９９７ＸＦ１１为例，分
析交会之前卫星对国内测控站的测控可见性，结

果如表３所示。

表３　交会１９９７ＸＦ１１前卫星的国内测控站可见性
Ｔａｂ．３　ＣＨＡＮＧ’Ｅ２ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｔｏｔｈｅＣｈｉｎｅｓｅｔｒａｃｋｉｎｇ

ｓｔａｔｉｏｎｓｄｕｒｉｎｇｔｈｅｔｒａｎｓｆｅｒｔｏ１９９７ＸＦ１１

测 站
最小可见

弧段 （ｈ）
最大可见

弧段 （ｈ）
平均可见

弧段 （ｈ）

北京 ９．１９ １４．８０ １１．９６

上海 １０．００ １４．００ １１．９７

昆明 １０．５０ １３．５４ １１．９８

乌鲁木齐 ８．７６ １５．２３ １１．９５

喀什 ９．２４ １４．７５ １１．９６

佳木斯 ８．３７ １５．６２ １１．９５

ＶＬＢＩ两站 ９．８０ １４．１８ １２．０２

ＶＬＢＩ三站 ８．１３ １２．３６ １０．２２

ＶＬＢＩ四站 ５．９６ １１．４０ ８．７６

　　表３中，“ＶＬＢＩ两站、三站、四站”分别表示
ＶＬＢＩ测量时对卫星共视的最少测站数。由表 ３
可见，国内测控站对于嫦娥卫星的单站可见弧段

约１２ｈ，ＶＬＢＩ测量时至少在 ８ｈ以上。卫星向
２００５ＶＳ转移过程中的可见性与１９９７ＸＦ１１大致相
同，因此卫星转移过程中的测控可见性不存在

问题。

以１９９７ＸＦ１１为例分析飞越探测的交会时刻
的测控可见性，由图１和表１可知９０天内出发，
１９９７ＸＦ１１的最优交会时段为２０１４年１２月１９日
１６点至２０日５点，该时段内国内测控站的可见
性较差，如果通过改变出发时刻进行调整，则会增

加出发速度增量。不过，交会时刻的测控不可见

并不会造成严重影响，嫦娥二号月球探测时成功

实施过地面盲区的测控，可以考虑在交会后进入

地面测控区再下传成像数据，因而对小行星成像

任务影响不大。当然，若后续计划实施精准控制

以撞击小行星，则对国内观测有所影响，或可考虑

利用国外深空网观测撞击任务。

３　结束语

嫦娥二号完成４１７９小行星飞越探测任务后，
已经处于超期服役状态，剩余燃料极其有限，但是
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仍可以利用最后的剩余燃料，最大化卫星应用价

值。为此，文章研究并提出了后续小行星飞越探

测任务。研究结果表明，嫦娥二号利用剩余燃料

可以飞越探测小行星１９９７ＸＦ１１和２００５ＶＳ，交会之

前我国深空测控站可以每天跟踪８ｈ以上，中途修

正速度增量小于１０ｍ／ｓ且取９０天修正间隔较合

适。文章中的轨道设计与中途修正等方法可为我

国嫦娥二号后续地外天体探测任务以及火星和小

行星等深空探测任务提供有益借鉴。
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