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摘    要： 月球探测器的发射是一个多体问题，也是严格的轨道交会问题。发射轨道方案从理论上有很多种形式，但在

工程应用中，受到火箭能力、发射场和测控条件等多种因素制约，方案选择限制非常严格。利用现有火箭，采用有限推力

从停泊轨道转移发射是最常用的一种发射方式。本文以某典型火箭为例，对采用有限推力变轨方案的奔月轨道设计流程、

发射方案、轨道设计方法、精度分析、发射窗口设计进行了详细分析和研究。
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0    前    言

月球探测器的发射是严格的轨道交会问题，从轨

道动力学上讲，是一个多体运动问题。发射月球卫星

的轨道方案从理论上有很多种形式，单纯从最优发射

轨道设计来讲，采用小推力连续变轨是最为有效的，

但从实际工程实施来看，采用有限推力从地球和月球

的停泊轨道上转移也是一种经济合理的方式[1]。

连续小推力轨道机动对空间推进装置、远距离、

长时间测控控制技术、卫星自主GNC等技术提出了较

高的要求，国外已经在这一领域进行了相关的试验，

并取得成功。受制于大功率、高比冲、高总冲的空间

电推进装置水平限制，国内在连续小推力轨道机动方

面尚未应用，空间机动主要采用有限推力变轨方式。

本文结合某典型火箭的实际情况，对从圆形过渡轨道

进入奔月轨道的有限推力变轨、接近月球的再次机动

进入环月轨道的发射轨道设计方法进行了系统研究。

该发射轨道设计方法论证的火箭方案参与了我国月球

探测工程一期、二期工程论证，相关成果也支撑了后

续的月球探测工程论证。

1    转移轨道的设计参数和设计约束

奔月轨道，可以是双曲线轨道、也可以是椭圆轨

道，取决于加速段提供进入奔月轨道速度。奔月轨道

设计的基本几何关系如图  1~图  4所示。图  1和图  2
给出了整个奔月轨道相对地球赤道面和月球白道面的

关系；由图 3可以看出，奔月轨道的升交点赤经、轨

道倾角决定了探测器与月交会的空间位置，当飞行器

和月球同时到达奔月轨道与白道的交点（赤经和赤纬）

时，可以实现飞行器与月球的交会；由图  4可以看

出，奔月轨道的轨道形状和近地点幅角，决定了从近

地点到与月球交会的飞行时间。

1.1    设计参数

根据以上分析，奔月轨道的主要设计参数为：

1）奔月轨道的升交点赤经；

图 1    近地变轨进入奔月轨道的方式的飞行轨迹示意图

Fig. 1    Sketch map of changing orbit from the perigee to earth-lunar transfer
trajectory
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2）奔月轨道轨道倾角；

3）奔月轨道的轨道形状（半长轴和偏心率）和近

地点幅角。

要实现飞行器与月球的交会，轨道设计是非常严

格的。在轨道倾角确定的情况下，升交点赤经由进入

奔月轨道的时间决定，可以通过调整加速段的起始工

作时间来实现。

奔月轨道设计流程图如图 5所示。

轨道设计的相对位置关系和设计约束确定后，可

以采用迭代制导的轨道设计方法，通过基于单纯形的

牛顿迭代法求解。

1.2    设计约束

1）运载火箭上升段约束

运载火箭上升段约束具体包括运载能力、滑行时

间、射向（以及末级偏航程度）。具体表现为星箭分

离点轨道倾角、近地点幅角、升交点经度、真近点角

等分布在一个相对固定的区间。

图 2    奔月轨道的几何关系示意图

Fig. 2    Sketch map of earth-lunar transfer trajectory geometry relation

图 3    不同的轨道倾角和升交点经度决定了奔月轨道与白道的交点

Fig. 3    Different Inclination and Longitude of ascending node decide node of
earth-lunar transfer trajectory and Moon’s orbit

图 4    调整轨道形状和近地点幅角可以调整从近地点出发至与月球交会

时间

Fig. 4    Adjusting trajectory shape and perigee argument change transfer time

图 5    奔月轨道设计流程图

Fig. 5    Design flow chart of earth-lunar transfer trajectory

254 深空探测学报 第 3 卷



2） 国内测控台站约束

为保证国内测控台站对飞行器轨道机动弧段进行

测控，需要对飞行器从起飞到月球的飞行时间加以限

制，大致为一天半、两天半、三天半、四天半、五天

半……，此时可保证飞行器轨道机动弧段测量设备有

必要的测量时间和测量仰角要求。从飞行可靠性、能

源消耗、测量、控制角度出发，希望尽量缩短飞行时

间。但是，从地球停泊轨道到月球轨道的最佳转移

（霍曼转移）轨道飞行时间在5天左右，飞行时间过

短，将对火箭的运载能力和轨道机动能力提出过高的

要求。

3）交会时月球运动方向

在月球围绕地球运行一周的时间内，奔月飞行器

与月球实现交会，可以有两个发射期，降交发射期和

升交发射期。

4）交会时飞行器所处轨道弧段

为了调整飞行器到达月球的时间，可以选择飞行

器在到达远地点前的升弧段到达月球，实现与月球交

会，也可以选择飞行器在经过远地点后的降弧段到达

月球，实现与月球交会。相应的轨道分别称为升弧段

交会轨道和降弧段交会轨道。

5）近月点所处位置

发射月球极轨卫星，奔月轨道可以瞄准月球北极

上空，也可以瞄准月球南极上空。当地面测控站位于

北半球时，北极近月点奔月轨道测控条件（仰角、斜

距、遮蔽角）略优于南极近月点奔月轨道。但由于

月球直径仅为地月距离的1%左右，所以两者差别并

不大。

1.3    转移轨道的基本类型

入轨点约束通常选为近月点，即近月点高度、近

月轨道倾角。

在近地点高度、射向和滑行时间给定后，在DX-II
坐标系下的轨道倾角、升交点经度、近点幅角、星箭

分离点的真近点角也基本随之确定。

对给定的星箭分离点历元、转移时间、近地点高

度、近地点轨道倾角、星箭分离点的真近点角以及近

月点高度和轨道倾角，存在4条不同的发射轨道[2]。这

4条轨道对应着探测器位于近地端和近月端变轨时刻不

同的升降轨情况，可以用z方向速度的方向（+为升

轨，–为降轨）作为判断依据，也可以由探测器在转移

轨道入轨时刻或者环月轨道入轨时刻速度与所在位置

子午圈的夹角，即速度射向角AZ来判断，其中AZ＞90°、
AZ＜90°分别对应的是降轨和升轨的情况。

设计计算过程中，轨道型号Ⅰ~Ⅳ分别对应降降、

降升、升降、升升4种类型，前者对应近地端转移轨道

入轨时刻的情况，后者对应近月端环月轨道入轨时刻

的情况，如图 6所示。在本项目中，由于射向角大于

90°，因此近地端是降轨出发，对应Ⅰ型和Ⅱ型发射

轨道。

2    地月转移轨道设计[3-5]

微分改正算法是轨道设计中常用的算法。即通过

不断的数值迭代来改进轨道初始值，从而将本来不满

足约束条件的轨道逐渐改进为满足约束条件的轨道。

描述月球探测器的运动方程为
_ = F ( ; t) (1)

_ =
³
~r; _~r
´
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其中：
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(x S; yS; zS)T (xM ; yM ; zM)T其中： 与 分别为太阳、月球

在地心天球坐标系中的位置，且8>>>>>>>>><>>>>>>>>>:
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图 6    4种类型的转移轨道示意图

Fig. 6    Sketch map of four styles transfer trajectory
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式（1）决定了t0时刻从初始状态量X0出发的一条

轨道，记为

X (t) = (X 0; t0; t) (3)

X 0 =
³
~r0; _~r0

´
轨道的初始值 ，初始时刻t0，终了时

刻t作为式（3）的自变量。

如果对初始状态量X0有约束，记约束的个数为

m2，则约束可记为

(X 0) =

0@ g1 (X 0)
:::

gm 2 (X 0)

1A = 0 (4)

对本项目所需研究的问题，由于研究对象为发射

轨道，因此初始状态量为星箭分离点的状态量（即地

心天球坐标系下的位置和速度），终了点为近月点。

初始状态量的约束可记为（即式（4）的具体形式）8>>>>>><>>>>>>:

g1 : hE (X 0)¡ ¹hE = 0
g2 : iE (X 0)¡¹iE = 0
g3 : f E (X 0)¡ ¹f E = 0
g4 : ­E (X 0)¡ ¹­E = 0
g5 : !E (X 0)¡ ¹!E = 0

(5)

式（5）中每式的第一项表示这些量作为状态量

X0的函数，可由二体问题的星历计算得到，而第二项

表示预先设定的值。事实上，由于预先设定的值是在

DX-Ⅱ坐标系中给出，因此星历计算应在DX-Ⅱ坐标系

中给出，记DX-Ⅱ坐标系中星箭分离点的状态量为

Y0，则如下转换关系成立
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其中：（GH）为地心天球坐标系下的矢量转为DX-Ⅱ
坐标系下的矢量的转换矩阵。

假设对终了状态量X有约束，记约束的个数为

m1，则约束可记为

f ( ) =

0@ f 1 ( )
:::

f m 1 ( )

1A = 0 (6)

式（6）的具体形式，即终了状态量的约束为8><>:
f 1 : hM ( )¡ ¹hM = 0
f 2 : iM ( )¡¹iM = 0
f 3 : z1 ¢ z4+ z2 ¢ z5+ z3 ¢ z6 = 0

(7)

hM (X ) ; iM (X )
由于X实际是X0的函数，因此式（7）实际是关于

X0的方程。需要注意的是，实际计算 时

用到的不是地心天球坐标系下的状态量X，而是月心

J2000平赤道坐标系下的状态量Z，两者间的转换关系

为

=

0BBBB@
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其中：XM为月球在地心天球坐标系下的位置和速度矢

量。矩阵（ROT）为月心天球坐标系到J2000月心平赤

道坐标系的转换矩阵。

对固定的星箭分离点历元及转移时间而言，实际

的可调变量仅有X0 6个分量，而约束条件却达8个，因

此通常情况下此问题不可解。我们解决此问题的方案

是选取式（5）的前三式和式（7）作为约束条件，而

通过调整不同历元（实际上也可调整转移时间）来同

时达到式（5）后两式的要求。这样寻找出来的历元即

为发射窗口。

@f =@X 0偏导数矩阵 的元素为
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以第一列元素的计算为例
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= lim
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因此计算该列元素时，需要积分两条轨道，一条

从初始值 出发，另一条从初

始值 出发，两条轨

道都积分转移时间T之后，其终了状态量肯定不同，因

而作为它们函数的约束条件函数值也不相同，则

¢f 1 = f 1 (X 0
0)¡ f 1 (X 0) ; ¢f 2 = f 2 (X 0

0)¡ f 2 (X 0) ;

¢f 3 = f 3 (X 0
0)¡ f 3 (X 0)
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¢x 0
i

将之代入到式（8）即可得到第一列元素，其他列

元素的计算相同。显然， 应尽可能小，但不可以

太小，无量纲时通常选为10-6~10-7较为合适。

3    某三级火箭+上面级地月转移轨道发
射方案

3.1    基本思路

本方案基本思路如图 7所示。

某三级分离前的工作与发射GTO轨道的飞行情况

基本一致，火箭一、二、三级一次工作进入200 km
的圆形过渡轨道，滑行一定的时间后，三级二次工作

将上面级和卫星组合体送入奔月轨道。

采用霍曼变轨，奔月轨道的近地点高度在200 km
左右，通过调节三级二次的工作时间来调节远地点高

度，通过调节滑行时间和三级二次工作的俯仰程序

角，调节奔月轨道的近地点幅角。

3.2    典型轨道

3.2.1    奔月轨道的初步分析

奔月轨道的近地点高度固定为200 km，奔月轨道

的设计主要通过调整奔月轨道的轨道倾角、近地点幅

角、远地点高度、进入奔月轨道的时间等来实现。

火箭三级具有侧向机动能力，通过调整侧向偏航

程序来调整奔月轨道的轨道倾角，根据运载能力需求

调整轨道倾角变化。奔月轨道的近地点幅角变化范围

在147.40~199.19°之间，远地点高度通过调整奔月轨道

的速度实现。

下面给出典型的飞行轨道来说明情况。

3.2.2    奔月轨道

根据第2部分地月转移轨道设计方法，式（5）初

始约束取值 8><>:
g1 : hp = 200 km
g2 : iE = 28:5±

g3 : f E = 15±

式（7）近月点约束取值

f 1 : ¹hM = 100 km
f 1 : ¹iM = 90±

f 3 : ¹rM ¢ ¹vM = 0

经微分修正法计算，获得典型地月转移轨道数据

如表 1所示。

发射时间：（北京时间）2003年4月11日08时23分
32.7秒，4天半奔月轨道；

发射场：西昌发射中心，104°射向；

各级箭体落区与发射GTO保持一致。

主要特征点参数如表 2、3所示，飞行时序如图 8
所示，测站情况如图 9所示，星下轨迹如图 10所示。

图 7    某三级火箭发射月球卫星的轨道方案

Fig. 7    Trajectory project of three-stage Rocket launching lunar probe

表 1    典型地月转移轨道

Table 1    Characteristic Earth-Moon transfer trajectory
parameters

参数 值

火箭起飞（北京时间） 2003年4月11日8时23分32.7秒
进入环月轨道时间（北京时间） 16日1时49分18.8秒

总飞行时间/h 113.421 890

轨道近地点高度/km 200

轨道远地点高度/km 365 450.00

对地轨道倾角/（°） 28.5
轨道近地点幅角/（°） 177.402 071 1

表 2    火箭发射轨道主要特征点参数

Table 2    Characteristic trajectory parameters of rocket
特征点 一、二级分离 抛开整流罩 二、三级分离 三级一次工作结束 三级二次点火 上面级分离

累计时间t*/s 148.131 4 244.331 0 272.481 4 611.184 0 1 191.870 0 1 434.646 0
分段时间t/s 148.131 4 96.200 0 124.350 0 338.703 0 580.690 0 242.770 5
高 度h/km 58.305 0 125.522 0 143.352 0 184.419 0 189.039 0 320.753 0
航 程L/km 78.364 0 338.481 0 446.194 0 2274.690 0 6 464.500 0 8 670.186 0

地心纬度B/（°） 27.909 5 27.282 2 27.005 8 21.439 3 3.807 7 –6.138 0
经 度λ/（°） 102.799 6 105.342 0 106.385 9 123.374 0 157.682 0 174.873 0
地心距r/km 6 431.741 0 6 499.150 0 6 517.065 0 6 559.690 0 6 567.080 0 6 698.647 0

速 度V/（m·s–1） 2 225.070 0 3 636.100 0 4 193.345 0 7 425.380 0 7 426.940 0 10 389.320 0
绝对速度Va（m·s–1） 2 603.213 0 4 036.680 0 4 596.111 0 7 839.040 0 7 838.980 0 10 812.150 0
弹道倾角Θa/（°） 18.654 2 8.923 0 7.780 4 –0.127 8 0.309 6 7.639 3
方位角Aa/（°） 102.299 7 104.596 9 105.312 8 111.102 0 119.522 0 117.884 7

俯仰程序角φcx/（°） 20.838 3 13.804 0 12.484 8 –12.943 0 –62.187 0
偏航程序角ψx/（°） 0.000 0 0.000 0 0.000 0 5.906 2 5.906 2

第 3 期 陈新民等：有限推力变轨的月球探测器发射轨道设计 257



3.3    精度分析

3.3.1    关于卫星入轨精度要求

以100 km的极轨为基础，入轨精度偏差为±30 km，

轨道倾角为±5°作为分析的依据和对测控的设计要求。

当入轨精度要求放宽时，可以放宽相应的测量和控制

的精度要求。

3.3.2    典型轨道的精度分析

上面的4.5天轨道除进入奔月轨道和进入环月轨道

的时刻位于中国上空外，还有4次经过中国上空的机

会。精度分配针对进入奔月轨道和中途4次经过中国上

空的时段进行分析。主要精度特征点于图 11所示。

以下分析基于上面级全自主制导控制方案，以

GPS测定上面级运动参数为基础，由上面级自主进

行。假设修正结束后的3个方向的速度、位置误差都为

0.1 m/s，坐标三分量误差都为200 m。各段的测量和控

制精度，对入轨误差的影响分析如下。

1）2段的精度

2段根据GPS的测量信息进行的初始轨道修正，测

表 3    上面级分离后奔月轨道主要特征点参数

Table 3    Characteristic trajectory parameter safter upper-stage separation
特征点 上面级分离 轨道起始修正结束 一次中途修正结束 二次中途修正结束 轨道机动发动机点火 卫星与上面级分离

累计时间t*/h 0.398 51 0.565 17 66.000 00 90.000 00 113.291 90 113.421 90

分段时间t/h 0.000 00 0.166 66 65.434 82 24.000 00 23.291 90 0.130 00

地心距r/km 6 698.600 00 8 697.100 324 025.900 353 541.000 359 243.500 359 208.300

赤纬δ/（°） –6.141 900 –23.630 0 –3.632 0 –2.020 0 –0.016 1 –0.082 3

赤经α（°） 25.578 60 67.856 3 187.079 3 189.549 0 190.117 8 190.039 2

经度λ（°） 174.766 00 –145.460 0 69.550 4 71.035 3 81.268 7 79.234 5

绝对速度Va/（m·s-1） 10 812.100 00 9 461.140 536.345 276.090 1 608.945 1 218.474

弹道倾角 Θa/（°） 7.639 30 29.273 6 66.132 1 46.556 9 –3.113 0 –2.906 5

星日相对月心张角/（°） 78.162 30 78.215 1 105.961 0 107.687 0 81.673 3 74.422 0

至月心距离/km 385 857.000 00 382 039.0 173 683.2 93 295.3 1 913.2 1 838.0

星地相对月心张角/（°） 0.973 1 1.252 9 61.797 2 76.952 4 89.386 0 88.742 6

对月名义经度/（°） –167.10 –132.71 –9.139 9 –6.853 7 108.269 2 138.167 9

相对月心运动速度/（m·s-1） 10 981.60 9 265.20 869.80 990.50 2 465.24 1 633.160 0
速度相对月面倾角/（°） –34.929 0 –41.289 0 –86.307 5 –87.118 0 –11.346 3 0.000 0

图 8    四天半奔月轨道发射的典型时序

Fig. 8    Typical flight sequence of four and a half days trajectory

图 9    国内两个典型测控站的测量情况

Fig. 9    Measure case of two typical measure station

图 10    星下点轨迹

Fig. 10    Track of satellite point subtrack

图 11    精度分析特征节点

Fig. 11    Typical events of precision analyse
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量信息精度为0.05 m/s，坐标最大误差为30 m，控制精

度为速度0.1 m/s，位置200 m，从分析来看，如果不进

行中途修正，它引起的环月轨道误差如下：

◆ 轨道倾角误差 8°；
◆ 靠近入轨点的拱点高度误差150 km；

◆ 另一个拱点高度误差30 km。

2）3段的精度

3段仅进行测量，飞行器速度最大误差为0.05 m/s，
坐标最大误差为30 m，采用地面注入的数据对飞行器

轨道进行中途修正和末端机动控制，除了GPS测量

外，不再对飞行器的运动参数（包括对月运动参数）

进行任何测量。根据初步计算，卫星进入环月轨道的

最大误差如下：

◆ 靠近月球入轨点的拱点高度误差55 km；

◆ 另一个拱点高度误差12 km；

◆ 轨道倾角误差3°。
3）其他各段的精度

如果还需要提高精度，必须依靠地面更高精度的

测量信息，如果要将最终卫星的轨道高度控制在30 km
的量级，对于4.5 d的奔月轨道，不同时间中途修正，

允许的最终修正结束后的速度和位置误差和测量精度

要求如下：

3.4    发射窗口分析[6]

严格的发射窗口受到航区、测控、太阳光照、月

球遮挡等多种约束限制，发射窗口的选择是一个复杂

系统的综合决策问题，在任务要求和基本的约束明确

后，可以用系统工程的方法分析各种约束条件的合理

性，协调相互矛盾的因素，建立有关条件与发射时间

之间的数学关系，进行发射窗口的计算。

这里仅基于运载火箭的性能，对轨道约束决定的

从停泊轨道向奔月轨道变轨转移的时间段，即火箭允

许发射的基本时间段进行分析。

月球围绕地球运动的轨道接近圆形轨道，轨道相

对地球赤道的倾角以18.6年为周期在18°19′~28°35′之间

变化，对于每个月而言，轨道倾角范围变化很小，可

以认为基本是确定的。月球轨道在地球上星下点轨迹

的变化如图 12所示。

月球轨道的轨道倾角决定了月球相对地球的视赤

纬的最大范围A，随着月球绕地球的周期运转，月球相

对地球的视赤纬在这个范围内变化（–A~+A）。

要与月球交会，奔月轨道远地点所能到达的纬度

范围必须在月球轨道运行的纬度范围内。奔月轨道的

轨道倾角和奔月轨道近地点幅角来调整奔月轨道远地

点纬度。在圆形过渡轨道上，可以通过调节滑行时间

（来调整进入奔月轨道的时间），来保证奔月轨道的

远地点视经度与月球视赤经一致。只要奔月轨道远地

点的纬度范围小于月球相对地球的视赤纬的范围，则

每天都有一次发射机会。

对于每天的发射来说，可以通过调整进入奔月轨

道的远地点高度、奔月轨道的近地点幅角和轨道倾角

设计几种奔月轨道，调整能力取决于运载火箭的运载

能力和停泊轨道上滑行时间的调节范围。

当奔月轨道的远地点纬度调节范围在当月月球轨

道倾角范围以内，则发射机会受到限制。某三级火箭发

射奔月轨道的运载能力及轨道调节范围如表 5所示。

考虑月球轨道倾角周期性变化，最小为18.5°左
右，最大为28.5°左右，月球每27.3天左右运行一周，

其纬度变化范围在轨道倾角的范围以内。

以奔月轨道倾角36°为例，根据月球一个运行周期

内不同月球轨道倾角下星下点轨迹纬度变化范围与奔

月轨道远地点纬度关系，确定发射窗口，如图 13和图 14
所示。两条水平线范围内为可实现发射窗口。根据两

个图形可以看出，月球轨道倾角小时，每个月可以发

射的机会要多一些，根据火箭奔月轨道远地点纬度调

节范围情况可以看出，当月球轨道倾角为18.5°时，每

个月有1 5天左右的发射机会，当月球轨道倾角为

28.5°时，每个月有10天左右的发射机会。

表 4    允许修正后的速度和位置误差和测量精度要求

Table 4    Velocity and position error and measure precision
requirement after correction

参数名称
第一次

机会

第二次

机会

第三次

机会

第四次

机会

可测控时段/h 14~17 36~42 60~66 84~90

修正完成时刻/h 17 42 66 90

地心距/km 159 960 266 371 324 026 353 541

月心距/km 304 800 242 666 173 685 93 297

速度误差/（m·s–1） 0.156 1 0.180 2 0.250 2 0.461 6

位置误差/km 45.68 73.95 51.03 43.68
卫星轨道的近月点

高度误差/km
30 30 30 30

对应轨道倾角误差/（°） 0.975 44 0.602 96 0.492 48 0.440 16

速度测量精度要求/（m·s–1） 0.078 05 0.090 10 0.125 10 0.230 80
位置测量精度要求/km 22.840 36.975 25.515 21.840

图 12    月球轨道在地球上星下点轨迹的变化范围

Fig. 12    Change range of moon’s orbit point subtrack
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4    结束语

奔月轨道的设计需要考虑运载能力、精度、测控

等各方面的设计约束条件，是一个复杂的多体动力学

问题。本文通过典型轨道的设计，对采用有限推力变

轨方案的奔月轨道设计流程、发射方案、轨道设计方

法、精度分析、发射窗口设计等进行了详细介绍，为

相关的研究提供参考。
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表 5    某三级火箭火箭发射奔月轨道运载能力及主要轨道参数

Table 5    Earth-Moon transfer trajectory capcity and mostly trajectory parameters of three-stage rocket
奔月轨道轨道倾角/（°） 奔月轨道升交点经度/（°） 进入奔月轨道运载能力/kg 近地点幅角变化范围/（°） 远地点纬度变化范围*/（°）

24.0 –10.029 2 1 571.65 134.311~185.987 –11.92~–3.43
26.0 –13.197 6 1 648.27 136.827~188.532 –12.45~–2.73
28.5 –16.862 4 1 704.07 139.839~191.547 –12.92~0.48
31.2 –20.494 8 1 718.99 142.502~194.262 –13.38~2.33
34.0 –23.881 5 1 687.09 145.490~197.258 –13.47~4.55
36.0 –26.116 2 1 639.07 147.404~199.190 –13.46~6.14
38.0 –28.217 4 1 571.09 150.041~201.782 –12.90~8.21

        注：*为考虑5°设计余量。

图 13    月球轨道倾角18°时发射窗口

Fig. 13    Launch windows when 18° moon’s orbit Inclination

图 14    月球轨道倾角28°时发射窗口

Fig. 14    Launch windows when 28° moon’s orbit Inclination

260 深空探测学报 第 3 卷

mailto:chenskyb@sina.com
mailto:chenskyb@sina.com
mailto:chenskyb@sina.com


Launch Trajectory Design for Lunar Probes with Finite Thrust Maneuver

CHEN Xinmin1
，ZHOU Tianshuai2，ZHU Dongge2

，WANG Jianming2

（1. China Academy of Launch Vehicle Technology，Beijing 100076，China；

2. Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering，Beijing 100076，China）

Abstract：To launch a lunar probe is a multi-celestial body problem，and also a strict orbit rendezvous problem. Many launch

trajectory plans can be obtained theoretically，but selctions are strictly limited for enginnering applications with many constarints，

such as launch capacity，launch site，telemetry and control conditions etc. The most conventional method is to transfer from the

parking orbit with finite thrust. This paper takes a typical launch vehicle as an example，the Earth-lunar transfer scheme with

constraints are analyzed and studied.

Key words：finite thrust；lunar exploration；launch trajectory design
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