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载人登月着陆窗口与定点返回轨道耦合设计
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摘　要：对于月面中高纬度着陆且定点返回地球中高纬度着陆场的载人登月任务而言，月面着陆窗口与
定点返回轨道设计存在耦合关系，这是工程任务面对的关键技术之一。针对任务背景及约束条件，建立月面

着陆窗口与定点返回轨道求解数学模型；通过数值求解着陆窗口与返回轨道参数规律，并从空间几何关系分

析耦合机理；以２０２５年载人月面虹湾探测为例，给出了着陆窗口与定点返回轨道求解流程及验证算例。计算
结果经商业软件ＳＴＫ校验正确，表明该方法是一种简捷精确的载人登月任务规划方法，可在未来载人登月工
程任务规划时直接使用。
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　　月球是迄今为止人类探测最多的地外天体，
包括飞越、撞击、环绕、软着陆、无人采样返回和有

人采样返回等多种方式。Ａｐｏｌｌｏ工程是２０世纪
人类探索宇宙的伟大创举，不仅对宇宙科学、生命

科学等自然科学有重要推动，也间接地带动了社

会各个工业系统的飞跃式发展和社会的文明进

步。然而，遗憾的是，Ａｐｏｌｌｏ工程６次着陆点均在
月面低纬度地区（Ａｐｏｌｌｏ１５最高到达 ２５°Ｎ地
区）。美国２００９年６月１８日发射的“月球侦察轨
道 器／月 坑 观 测 与 探 测 卫 星 ” （Ｌｕｎａｒ
ＲｅｃｏｎｎａｉｓｓａｎｃｅＯｒｂｉｔｅｒ／ＬｕｎａｒＣＲａｔｅｒＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ

ａｎｄＳｅｎｓｉｎｇＳａｔｅｌｌｉｔｅ，ＬＲＯ／ＬＣＲＯＳＳ），及其随行的
半人马座上面级，成功对月球南极进行了两次撞

击，发现了水冰存在的证据［１－３］，极区和其他中高

纬度地区引起了人们更多的关注，很多新的月球

探测计划都把中高纬度地区作为感兴趣的探测区

域［４］。我国也开始进行载人月球探测的研究论

证工作［５］。

由于地球、太阳及木星等天体复杂的摄动因

素，月球绕地月公共质心旋转的白道面与赤道面

夹角每个Ｍｅｔｏｎｉｃ周期（约１８．６年）在１８°１８′～
２８°３６′变化一次。对于近月点月心距较低的月地
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返回轨道而言，一次加速返回到达真空近地点的

地心纬度一般不大于２８°，这也是探月返回再入
一般使用弹道—升力再入方式增加航程，返回中

高纬度地区的一个原因。月面着陆位置阳光入射

角受日地月空间几何关系影响，一般存在３种周
期项影响：朔望月引起的短周期项；日地周年视运

动周期项；默冬周期引起的长周期项。地月空间

环境导致月面中高纬度着陆，且定点返回地球中

高纬度着陆场的载人登月任务窗口和定点返回轨

道设计成为工程亟须解决的关键技术之一。早在

Ａｐｏｌｌｏ工程时期，ＮＡＳＡ工程师就对月面低纬度
着陆窗口和月地返回轨道进行了工程设计［６－７］；

白玉铸［８］、高玉东［９］、张磊［１０］等基于双二体假设

动力学模型，对月地返回轨道特性进行了一定精

度的分析；黄文德［１１］、Ｓｈｅｎ［１２］、Ｌｉ［１３］、郑爱武［１４］

等基于双二体假设动力学模型，对月地返回轨道

窗口进行了一定程度的分析。全月面到达和任意

时刻返回是美国国家航天航空局 （Ｎａｔｉｏｎａｌ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＳｐａｃｅＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，ＮＡＳＡ）于
２００４年提出的“星座计划”工程的主要目标［１５］，

该计划虽然于２０１０年取消，但仍然掀起了月面中
高纬度地区探测的热潮。

以我国未来载人登月任务为背景［１６］，针对月

面中高纬度地区———虹湾为例，给出了月面着陆

窗口及定点返回地球中高纬度地区陆上着陆场的

定点返回轨道耦合设计基本方法和特点，可在未

来工程任务规划时直接使用。

１　问题数学模型

１．１　着陆窗口与阳光入射角

由于白道面与黄道面相差仅５°多，月球中高纬
度地区最大阳光入射角与纬度值密切相关，月球自

身形心与质心距离较远，自转随公转同步，月昼与月

夜各约１４ｄ。月面着陆窗口选在月昼上午，阳光入
射角一般约束在５°～１４°之间［１７］。定义阳光入射角

为太阳与月表当地水平面夹角βＳ，如图１所示。

图１　阳光入射角示意图
Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｓｕｎｓｈｉｎｅａｎｇｌｅ

１．２　月地返回轨道动力学模型

月心坐标系中，月地返回轨道月心段轨迹为

双曲线轨道，从近月点飞至月球影响球边界用时

一般小于２０ｈ，所以，一般将月地返回轨道高精度
动力学方程建立在地心Ｊ２０００坐标系中［１７］：

ｒ̈＝－μＥ
ｒ
ｒ３
＋ＡＮ＋ＡＮＳＥ＋　　

ＡＮＳＭ＋ＡＲ＋ＡＤ＋ＡＰ （１）
式中：右端第一项 ｒ̈为地球中心引力，ＡＮ为 Ｎ体
引力摄动加速度；ＡＮＳＥ为地球非球形摄动加速度；
ＡＮＳＭ为月球非球形摄动加速度；ＡＲ为太阳光压摄
动加速度；ＡＤ为大气阻力摄动加速度；ＡＰ为推力
加速度。日月星历及坐标转化信息通过 ＤＥ４０５／
ＬＥ４０５星历求解。忽略木星、金星和火星的摄动，
地球固体潮的摄动，地球扁率的间接摄动以及相

对论效应等微小量。

２　耦合设计方法

２．１　虹湾着陆月窗口分析

通过 ＤＥ４０５／ＬＥ４０５星历，数值求解虹湾
（－３１５°Ｗ，４４５°Ｎ）地区２０２５年阳光入射角
如图 ２所示。可见，月面中纬度地区每个朔望月
有两次机会阳光入射角满足月面着陆要求，一次

是月昼早晨，一次是月昼黄昏，考虑后续的月面活

动，仅月昼早晨可以成为月面着陆窗口。

图２　月面虹湾地区２０２５年阳光入射角
Ｆｉｇ．２　ＳｕｎｓｈｉｎｅａｎｇｌｅｏｆＳｉｎｕｓＩｒｉｄｕｍｉｎ２０２５

·２１·
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２．２　定点返回轨道设计

月地定点返回轨道是已知动力学方程及约束

条件，求解初始状态参数的初值求解问题，且月地

返回过程中一般不施加轨道机动（中途修正除

外）。文献［１８］详细地研究了地月转移轨道动力
学模型各主要作用项作用区间及大小，数值描述

了强非线性且变系数的特点。这一客观条件导致

高精度动力学模型下，月地定点返回轨道初值往

往难以猜测。文献［１２］用 ＭＡＴＬＡＢ平台内嵌工
具包Ｍｕｌｔｉ－Ｓｔａｒｔ搜索，近乎遍历，效率较低。这
里提出一种通过坐标系旋转达到设计变量解耦的

方式：

１）先将地心Ｊ２０００坐标系参数转化为近月点
瞬时月心Ｊ２０００坐标系：

ｒｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭＪ２０００

ｖｔｐｅｒｉｌｕｎｅ






ＭＪ２０００

＝
ｒｔｐｅｒｉｌｕｎｅＥＪ２０００

ｖｔｐｅｒｉｌｕｎｅ[ ]
ＥＪ２０００

－
ＲｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭ＿Ｅ

Ｖｔｐｅｒｉｌｕｎｅ[ ]
Ｍ＿Ｅ

（２）

其中，ｒｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭＪ２０００和 ｖ
ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ
ＭＪ２０００表示近月点瞬时月心 Ｊ２０００

坐标系的位置和速度，ｒｔｐｅｒｉｌｕｎｅＥＪ２０００和 ｖ
ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ
ＥＪ２０００表示该时刻

地心Ｊ２０００坐标系位置和速度，ＲｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭ＿Ｅ 和 Ｖ
ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ
Ｍ＿Ｅ 表

示该时刻月球相对地球的位置和速度。

２）将月心Ｊ２０００坐标系参数转化为近月点瞬
时月心白道惯性系（以下简称月心白道系），如

图３所示。

图３　月心轨道系示意图
Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｌｕｎａｒｏｒｂｉｔａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

坐标旋转矩阵ＭＭＪ２０００２ＭＯＩ表示为：
ＭＭＪ２０００２ＭＯＩ＝Ｍ３（ｕＭ）Ｍ１（ｉＭ）Ｍ３（ΩＭ） （３）

其中，ΩＭ，ｉＭ和 ｕＭ分别表示近月点瞬时，月球公
转轨道地心 Ｊ２０００坐标系中升交点赤经、轨道倾
角和纬度幅角。Ｍｉ（θ）（ｉ＝１，２，３）分别表示绕ｘ，
ｙ，ｚ轴旋转θ角度，具体表达式不赘述。

则月心白道系位置和速度分别为：

ｒｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭＯＩ ＝ＭＭＪ２０００２ＭＯＩ·ｒ
ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ
ＭＪ２０００

ｖｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭＯＩ ＝ＭＭＪ２０００２ＭＯＩ·ｖ
ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ{
ＭＪ２０００

（４）

３）定义月心近月点惯性系ＯＭ－ｘｐｙｐｚｐ，ＯＭ为
月心，ＯＭ－ｘｐ为指向近月点时刻飞船月心位置矢
量，ＯＭ－ｚｐ指向该时刻轨道面法向，月球北极方

向为正，ＯＭ－ｙｐ与其他两轴构成右手系。
月心近月点惯性系中位置和速度可以通过下

式转化得到：

ｒｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭＰＩ ＝ＭＥＯＩ２ＭＰＩ·ｒ
ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ
ＭＯＩ

ｖｔｐｅｒｉｌｕｎｅＭＰＩ ＝ＭＥＯＩ２ＭＰＩ·ｖ
ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ{
ＭＯＩ

（５）

其中，ＭＥＯＩ２ＭＰＩ为月心白道系转化为月心近月点坐
标系的转化矩阵，如式（６）所示，式中参数 α和 β
的几何意义如图４所示。

ＭＥＯＩ２ＭＰＩ＝Ｍ２（β）Ｍ３（α） （６）

图４　近月点坐标系示意图
Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｐｅｒｉｌｕｎｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

在月心近月点坐标系中近月点位置矢量为：

ｒｐｅｒｉｌｕｎｅＭＰＩ ＝
ｒｐｅｒｉｌｕｎｅ










０
０

（７）

其中，ｒｐｅｒｉｌｕｎｅ为近月点月心距。
由于近月点瞬时速度垂直于近月点位置矢

量，如图 ５所示，月心近月点坐标系中速度矢量
可以表示为：

ｖｐｅｒｉｌｕｎｅＭＰＩ ＝

０
ｖｐｅｒｉｌｕｎｅｃｏｓｉｐ
ｖｐｅｒｉｌｕｎｅｓｉｎｉ









ｐ

（８）

已知近月点时刻 ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ对应月心距 ｒｐｅｒｉｌｕｎｅ，近
月点坐标系参数α和β，近月点速度ｖｐｅｒｉｌｕｎｅ及倾角
ｉＰ，即可根据上述坐标转化逆过程得到地心 Ｊ２０００
坐标系中地月空间１条轨道的参数。

图５　近月点坐标系中速度倾角示意图
Ｆｉｇ．５　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ
　　 ａｎｇｌｅｉｎｐｅｒｉｌｕｎｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

２．３　ＳＱＰ直接求解策略

月地返回轨道近月点高度一般在 １００～

·３１·
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２００ｋｍ，工程总体会提前给定［７］。将 α，β，ｖｐｅｒｉｌｕｎｅ
和ｉＰ作为设计变量，设计加权目标函数为：
Ｊ＝Ｑ１· ｈｐｅｒｉｇｅｅ－ｈ

ｔａｒｇｅｔ
ｐｅｒｉｇｅｅ ＋Ｑ２· ｉｐｅｒｉｇｅｅ－ｉ

ｔａｒｇｅｔ
ｐｅｒｉｇｅｅ

（９）
其中，ｈｔａｒｇｅｔｐｅｒｉｇｅｅ为真空近地点高度，如果选择弹道—

升力跳跃式再入，一般设置为５０～５４ｋｍ，ｉｔａｒｇｅｔｐｅｒｉｇｅｅ

为地心倾角，再入点纬度与其关系可参考文

献［１８］所述方法求解。Ｑ１，Ｑ２可以根据数值计
算时单位选取等设定。设计变量初值可参考如

表１所 示 设 置。采 用 序 列 二 次 规 划 算 法
（ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＱｕａｄｒａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）即可快
速求解。

表１　设计变量初值参考
Ｔａｂ．１　Ｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｉｎｉｔｉａｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

变量 α β ｖｐｅｒｉｌｕｎｅ ｉｐ

数值 ０ｒａｄ ０ｒａｄ ２．５５ｋｍ／ｓ πｒａｄ

载人登月月地返回轨道飞行时间与该时刻地

月距有关，再入点经度与近月点时刻ｔｐｅｒｉｌｕｎｅ关系密
切，具体求解方式可参考文献［１８］迭代求解，在
此不赘述。

２．４　耦合机理分析

在数值求解时，发现着陆窗口与定点返回窗

口存在强耦合关系（月面工作时长一定的情况）。

图６、图７从地月空间几何关系给出耦合机理。

图６　着陆窗口示意图
Ｆｉｇ．６　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ

ａｎｇｌｅｉｎｐｅｒｉｌｕｎｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

图７　定点返回地球中高纬度窗口示意图
Ｆｉｇ．７　Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃｄｒａｗｉｎｇｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ

ａｎｇｌｅｉｎｐｅｒｉｌｕｎｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎ

　　在一个朔望月内，地球相对太阳转过大约
２７°，而月球相对地球转过３６０°，虹湾区域仅在上
弦月时满足着陆窗口。对于定点返回地球中高纬

度着陆场（如四子王旗）的月地转移轨道而言，要

求月地转移入轨时刻月球赤纬尽可能在地心天球

坐标系中南纬地区。一般工程总体设计时，限于

航天员生命保障安全系统能力和月面活动任务需

求的矛盾，将月面工作时长给定，即月面工作窗口

连续区间的起始时刻要匹配着陆窗口要求，结束

时刻要满足定点返回地球中高纬度的轨道运动学

要求，造成着陆窗口与定点返回轨道耦合的最主

要因素。

在载人登月任务综合窗口求解时，分析明白

这一耦合机理，设计循环遍历策略求解同时满足

两方面约束的月窗口，在月窗口内逐步细化寻找

零窗口和满足要求的月地定点返回轨道。

３　算例验证

以２０２５年为例，假设月面活动３ｄ，环月上升
交会２ｄ，航天员／月壤转移等０５ｄ，则月面着陆
窗口距月地返回轨道窗口相距５５ｄ，存在的着陆
窗口如图 ８所示。５５ｄ后月球赤纬在南纬较小
值（负值，即绝对值较大），具备定点返回可能，再

参考文献［１８］迭代求解匹配再入弹道的升交点
赤经。

以２０２５年４月月窗口为例（８Ａｐｒ．２０２５１８∶
３５∶００．０００虹湾阳光入射角５°），求解定点返回四
子王旗的月地返回轨道月心 Ｊ２０００坐标系中入轨
参数如表 ２所示，返回地球近地点参数如表 ３所
示，经商业软件ＳＴＫ验证三维空间轨迹和星下点
轨迹分布如图９、图１０所示。
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图８　２０２５年着陆虹湾且定点返回四子王旗着陆窗口
Ｆｉｇ．８　ＣｏｕｐｌｅｄｗｉｎｄｏｗｏｆｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇＳｉｎｕｓＩｒｉｄｕｍａｎｄｐｏｉｎｔｒｅｔｕｒｎＳｉｚｉｗａｎｇＢａｎｎｅｒｉｎ２０２５

表２　返回轨道月心Ｊ２０００坐标系入轨参数
Ｔａｂ．２　ＩｎｊｅｃｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｅｔｕｒｎｏｒｂｉｔｉｎｔｈｅＪ２０００ｓｅｌｅｎｏｃｅｎｔｒｉｃｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

Ｅｐｏｃｈ／ＵＴＣＧ ａ／ｋｍ ｅ ｉ／（°） Ω／（°） ω／（°） ｆ／（°）

１５Ａｐｒ．２０２５０６：３０：００．０００ －４３８６．８４ １．４１９２５ １５２．９３６ １７９．１８３ ３０９．０２５ ３．３６５

表３　地心Ｊ２０００坐标系近地点参数
Ｔａｂ．３　ＰｅｒｉｇｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｅｔｕｒｎｏｒｂｉｔｉｎｔｈｅＪ２０００ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

Ｅｐｏｃｈ／ＵＴＣＧ ａ／ｋｍ ｅ ｉ／（°） Ω／（°） ω／（°） ｆ／（°）

１８Ａｐｒ．２０２５０８：１３：５３．９２３ ２９０４２７．５５ ０．９７７６９ ３５．７６２ １１．９３４ ３０．２０１ ３５４．２５４

图９　返回轨道ＳＴＫ－３Ｄ轨迹
Ｆｉｇ．９　ＳＴＫ－３Ｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｒｅｔｕｒｎｏｒｂｉｔ

图１０　返回轨道ＳＴＫ－２Ｄ星下点轨迹
Ｆｉｇ．１０　ＳＴＫ－２Ｄｓｕｂｐｏｉｎｔｔｒａｃｋｏｆｒｅｔｕｒｎｏｒｂｉｔ

４　结论

对于月面中纬度地区着陆，且定点返回地球

中高纬度着陆场的载人登月任务而言，并非每个

朔望月都存在着陆窗口，可能存在月窗口的月份

需要根据具体工况计算。将月地定点返回轨道近

月点入轨参数通过两次坐标旋转，可以实现设计

变量解耦，按照本文提供的初值，使用 ＳＱＰ直接
优化求解，迭代１０次之内均可收敛，得到高精度
定点返回轨道。本文研究成果可在我国未来载人

登月工程中直接使用。
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分析［Ｊ］．中国空间科学技术，２０１１，３１（３）：６２－７０．
ＺＨＡＮＧＬｅｉ，ＹＵＤｅｎｇｙｕｎ，ＺＨＡＮＧＨｅ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ
ｄｅｓｉｇｎａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍｏｏｎｔｏｅａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０１１，３１（３）：６２－７０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　黄文德，郗晓宁，王威，等．载人登月返回轨道发射窗口
分析与设计［Ｊ］．飞行器测控学报，２０１０，２９（３）：
４８－５３．
ＨＵＡＮＧＷｅｎｄｅ，ＸＩＸｉａｏｎｉｎｇ，ＷＡＮＧＷｅｉ，ｅｔａｌ．Ｌａｕｎｃｈ
ｗｉｎｄｏｗａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｆｏｒｍａｎｎｅｄｌａｎｄｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎｒｅｔｕｒｎ
ｆｒｏｍｔｈｅｍｏｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔＴＴ＆ＣＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０１０，２９（３）：４８－５３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　ＳｈｅｎＨＸ，ＺｈｏｕＪＰ，ＰｅｎｇＱＢ，ｅｔａｌ．Ｐｏｉｎｔｒｅｔｕｒｎｏｒｂｉｔ
ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ａｎａｌｙｓｉｓ ｆｏｒ ｍａｎｎｅｄ ｌｕｎａｒ
ｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１２，
５５（９）：２５６１－２５６９．

［１３］　ＬｉＪＹ，ＧｏｎｇＳＰ，ＷａｎｇＸ，ｅｔａｌ．Ｌａｕｎｃｈｗｉｎｄｏｗｆｏｒ
ｍａｎｎｅｄｍｏｏｎｔｏｅａｒｔｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ［Ｊ］．ＡｉｒｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ
ａｎｄＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２，８４（５）：３４４－３５６．

［１４］　郑爱武，周建平．直接再入大气的月地返回窗口搜索策
略［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（８）：２２４３－２２５０．
ＺＨＥＮＧＡｉｗｕ，ＺＨＯＵＪｉａｎｐｉｎｇ．Ａｓｅａｒｃｈｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｂａｃｋ
ｗｉｎｄｏｗｓｆｏｒｍｏｏｎｔｏｅａｒｔｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｄｉｒｅｃｔｌｙｒｅｔｕｒｎｉｎｇｔｏｔｈｅ
ｅａｒｔｈ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，
３５（８）：２２４３－２２５０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　ＭｉｃｈｅｌｌｅＧ，ＭｉｎＱ，ＪｏｎａｔｈａｎＣ，ｅｔａｌ．ＮＡＳＡ′ｓｐｌａｎｎｅｄ
ｒｅｔｕｒｎｔｏｔｈｅｍｏｏｎ： ｇｌｏｂａｌａｃｃｅｓｓａｎｄ ａｎｙｔｉｍｅｒｅｔｕｒｎ
ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｉｍｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｏｎ ｔｈｅ ｌｕｎａｒ ｏｒｂｉｔｉｎｓｅｒｔｉｏｎｓ
ｂｕｒｎｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ＡＩＡＡ／ＡＡＳ Ａｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ
ＳｐｅｃｉａｌｉｓｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，ＡＩＡＡ Ｒｅｐｏｒｔ２００８－
７５０８，２００８．

［１６］　ＹｅＰＪ．Ｃｈｉｎａｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇｉｎ２０２５－
２０３０［Ｒ］．ＸｉｎＨｕａｎｅｔ，２００８．

［１７］　贺波勇，李海阳，张波，等．载人登月转移轨道偏差传播
机理 分 析 与 稳 健 性 设 计 ［Ｊ］．物 理 学 报，２０１３，
６２（１９）：１９０５０５．
ＨＥＢｏｙｏｎｇ，ＬＩＨａｉｙａｎｇ，ＺＨＡＮＧＢｏ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆ
ｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ ａｎｄｒｏｂｕｓｔ
ｄｅｓｉｇｎｆｏｒｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｈｙｓｉｃａＳｉｎｉｃａ，
２０１３，６２（１９）：１９０５０５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１８］　张磊，于登云，张説，等．直接再入大气的月球返回轨道
设计研究［Ｊ］．航天器工程，２０１０，１９（５）：５０－５５．
ＺＨＡＮＧＬｅｉ，ＹＵＤｅｎｇｙｕｎ，ＺＨＡＮＧＨｅ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆ
ｍｏｏｎｒｅｔｕｒｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｄｉｒｅｃｔａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｒｅｅｎｔｒｙ［Ｊ］．
ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，１９（５）：５０－５５．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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