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摘   要   天问一号是中国第一次实现地火转移行星际飞行的探测器，在长达 202天的行星际转移飞行期间，共

经历了 4次中途修正及 1次深空机动控制，在 2021年 2月 10日成功进行了近火制动，被火星捕获而进入环火轨

道。本文对探测器行星际转移期间的动力学模型进行了分析，制定了转移飞行期间定轨积分中心转换原则：在探

测器飞出地球影响球后，定轨积分中心需要由地心更换为日心；对不同版本行星星历表的使用进行了分析，确定

了使用 DE436行星历表进行计算对定轨影响最小。根据探测器行星际转移飞行的特点，制定了一种基于逐日迭

代定轨策略的精度评估方法。基于实测数据分析，验证了该方法的有效性，火星探测器行星际转移期间定轨位置

误差优于 2 km，速度误差优于 20 mm·s–1 (1σ)。
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Abstract    Tianwen-1  is  the  first  Chinese  probe  to  realize  interplanetary  flight  between  Earth  and
Mars. During the 202-day long interplanetary transfer flight, it experienced four midway corrections and

one deep space maneuver control. On 10 February 2021, it successfully applied braking near Mars and

was captured by Mars.  This paper,  the dynamic model during interplanetary transfer is  analyzed, and

the principle of celestial center conversion during transfer flight is formulated. It is necessary to replace

the celestial center with the Sun after leaving the Earth’s influence sphere. According to the analysis re-

sults, DE436 ephemeris is determined to be used, because it has the least impact on orbit determination.
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Based on the characteristics of the interplanetary transfer flight of the probe, this paper proposes an ac-

curacy evaluation method based on a daily iterative orbit determination strategy. Based on the analysis

of measured data, the effectiveness of this method has been verified. During the interplanetary transfer

of the Mars probe, the orbit determination position error is better than 2 km, and the velocity error is

better than mm·s–1 (1σ)。
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 0　引言

20世纪 60年代，人类开始发射火星探测器对火

星及其卫星进行探测[1]。截至 2021年底，人类共发射

了 45颗火星探测器，苏联、美国、欧洲、印度、中国、

俄罗斯、阿联酋等已经成功实现了火星的环绕探测，

目前正在工作的环绕火星探测卫星有 8个（美国

3个，欧洲 2个，印度、阿联酋、中国各 1个）。由于火

星探测器飞离地球几千万 km至 4亿 km，中间轨道

稍有偏差，到达火星附近时就会出现很大误差，甚至

有无法被火星捕获的风险。因此，为了保证探测器安

全顺利达到火星，深空任务对行星际转移阶段的轨道

确定提出了更高精度的要求。

中国的第一个火星探测计划是中国国家航天局

与俄罗斯联邦航天局合作的萤火一号，2011年 11月

8日，该探测器与俄罗斯的福布斯‒土壤号火星探测器

一起发射升空，11月 9日宣布任务因俄罗斯探测器失

联而失败[2]。2016年，中国正式批复首次火星探测任

务[3]，2020年 7月 23日 12时 41分，使用长征五号遥

四火箭将中国首次火星探测任务天问一号探测器发

射升空。2021年 2月 10日完成火星捕获，5月 15日

天问一号着陆巡视器成功着陆火星乌托邦平原南部

预选着陆区，这标志着中国首次火星探测任务取得圆

满成功。

火星探测任务轨道动力学与近地轨道和探月轨

道的动力学差异很大，美国 Odyssey探测器的转移段

位置误差约 5 km[4]，中国嫦娥二号探测图塔蒂斯小行

星的最远测量距离约数百万 km，内符合定轨精度为

2 km[5, 6]。中国此前从没有对如此远距离的探测器或

者卫星进行测轨跟踪。针对这种距离的探测器轨道

确定，需要重新构建日心系下时空参考框架、动力学

模型及观测模型。针对萤火一号探测器，中国多家机

构具有一定的研究基础 [7–10]，但无实测数据分析支

撑。北京航天飞行控制中心针对火星探测任务特点，

研制了一套行星际精密定轨系统。本文基于该定轨

软件系统，使用火星探测器行星际转移段全程实测数

据，对探测器的轨道精度进行分析，获取了具有重要

意义的精度数据，可为后续深空探测任务提供有益

借鉴。

 1　深空动力学模型

深空探测器是在太阳系中飞行的一个人造天体，

太阳系各天体的运行轨迹不会受探测器影响而改

变。在行星际巡航飞行阶段，太阳为主要的作用力

源，虽然仍可将航天器轨道运动考虑为受摄运动二体

问题，但是其余天体及摄动源所产生的作用力相对于

太阳作用力的摄动量级相比环绕阶段大许多。另外，

由于卫星轨道的动力学约束很弱，定轨计算需要考虑

的定轨弧段相对于环绕阶段更长，最长可达半年甚至

更长，这需要高精度的动力学模型作为支撑。

航天器在行星际飞行过程中会受到各种各样的

力，总体而言，航天器受到的作用力可以分为两大类：

一类是保守力，另一类是耗散力。保守力包括太阳以

及大行星的质点引力等，耗散力则包括大气阻力、太

阳光压以及航天器的调姿、卸载作用力等。总加速度

为上述各项摄动源引起的加速度总和，即

r̈ = R̈PM + R̈NS + R̈IO + R̈SR + R̈RLT + R̈TAC. (1)

(R̈PM)

(R̈NS)

(R̈IO) (R̈SR)

(R̈RLT)

(R̈TAC)

其中， 为由 n 个质点产生的引力加速度，

为由引力位非球形部分产生的引力加速度，

为其他大行星产生的加速度， 为由太阳辐

射压产生的加速度， 为由相对论效应产生的加

速度， 为由姿态控制系统调整过程引起的加速

度。引力和相对论加速度建模精度都很高，完全满足

一般定轨要求，太阳光压等非引力加速度不易准确建
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模，尤其是转移段非引力加速度相对于中心天体加速

度量级明显增大，其模型误差成为主要的模型误差

源。太阳辐射压产生的加速度可以表示为

R̈SR = −P0

(
au
∆s

)2 (
CrA

m

)
∆s

∆s
. (2)

4.5605× 10−6 N ·m−2 au

1.496× 1011 m ∆s

∆s = r − rs ∆s

Cr

1 ∼ 2

式中，P0 表示距太阳 1 AU处的太阳光压强度，近似

值为 ， 为天文单位量值，等于

， 为中心天体惯性坐标系中探测器

与太阳的距离， ， 指向探测器，r 和 rs 分

别表示探测器和太阳在中心天体惯性坐标系中的位

置矢量；A 表示探测器的有效照射面积，与探测器的

形状、姿态有关，m 为探测器质量， 表示探测器的光

压系数，与探测器自身材质有关，在 区间。

通常需要对上述力模型误差，以及未精确模制的

摄动因素等进行补偿，即建立经验力模型[11]。一般经

验力模型可用三角级数来表示，即

R̈TAC = (TRTN)
T

[
C0 +

K∑
n=1

(Cn cosnf + Sn sinnf)

]
.

(3)

RTN

C0

Cn, Sn

K

f

K

式中， (TRTN)
T 为卫星轨道坐标系 ( 坐标系)到

J2000.0惯性坐标系的转换矩阵， 为经验力的常数

加速度偏差， 为经验加速度的余弦和正弦项系

数， 为三角级数的阶次，具体可根据未建模因素的

频率成分确定， 表示真近点角。在多数情况下，这些

未精确模制的摄动因素几乎都表现在一个轨道周期 1

次的频率上（One-Cycle-Per-Orbit-Revolution，1 CPR），

因此这里 一般取 1[12]。

为更加清楚了解动力学模型中各项摄动加速度

的演化规律，使用仿真分析的方式，得到各摄动加速

度变化规律如图 1所示：可以看出地球的加速度快速

减小，太阳质点加速度保持较为稳定的状态，后期太

阳的质点引力摄动完全超过地球，探测器成为一颗行

星际飞行的探测器。

针对太阳系内行星际转移飞行过程中的定轨计

算，与地月空间内飞行相比，需要注意天体影响球对

积分中心选取的影响，一般而言，对于太阳系内天体

影响球半径可由下式估算：

rsoi
R

=

(
mp

ms

) 2
5

. (4)

rsoi R mp

ms

其中， 表示影响球半径， 表示天体自身半径， 表

示天体质量， 表示太阳质量。根据上式可以得到地

球的影响球半径为 925000 km，根据预报星历分析，

火星探测器入轨后 3天，器地距离约 106 km（7月

26日 14:00 BLT）。为方便处理，在此处将积分中心

由地心转换成日心。针对积分中心切换的影响，使用

2020年 7月 26日 14:00 BLT（北京时间）之前的实测

数据，分别以地球和太阳作为轨道计算的中心天体，

采用不同中心天体计算的轨道误差如图 2所示。从

图 2可以看出，不管是在地心系和日心系下，定轨的

位置误差小于 5 m，速度误差小于 0.25 mm·s–1，但使

用相同轨道，分别在日心和地心坐标系下进行 15天

轨道预报并进行比较，在两种坐标系下位置误差达到
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图 1    行星际转移初期各摄动加速度演化

Fig. 1    Evolution diagram of perturbed acceleration at

the initial stage of interplanetary transfer of Mars probe
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图 2    不同积分中心下定轨误差

Fig. 2    Orbit determination error under different

integration centers
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700 m，速度误差达到 1 mm·s–1，并且随着时间的推

移，误差不断扩散，这是因为不同天体作为积分中心

条件下，由行星历表中第三体摄动相对中心天体加速

度不一致而导致的，这种误差在定轨过程中几乎可以

忽略，但是在轨道外推后将产生较大的影响[13]。根据

分析，在地球影响球内，选用地球、太阳作为中心天体

对定轨精度影响不大；在地球影响球外，使用地球作

为中心天体，对定轨预报精度会产生较大影响，在行

星际转移期间，应及时将定轨计算的中心天体切换成

太阳。

观测模型方面，行星星历、地球定向参数、介质

延迟和观测误差等影响较为明显[14]。地球定向参数

采用经常性更新的措施解决，介质延迟和观测误差需

通过相关模型修正[15]。行星星历表会根据高精度深

空探测数据的增加不断更新，目前在国际上得到广泛

应用的是由 JPL发布的 DE系列历表[16]。以 DE405，

DE421，DE436为例，采用深空机动后至第三次中途

修正前的数据，使用不同历表进行定轨，并预报至近

火点处，以 DE436的定轨预报结果为基准，误差比较

结果列于表 1。

从表 1可以看出，使用 DE405历表的定轨预报

结果偏差较大，达到 km量级，使用 DE421历表的定

轨预报偏差也达到了百米量级，若该误差进行长时间

的累积，会对轨道精度产生较大影响，甚至影响最后

的火星捕获。相比 DE405，DE421历表在生成时增

加了许多内行星的观测数据[17]，DE436是 JPL为了

朱诺号木星探测器项目而发布的版本，在 DE430的

基础上更新了木星星历[18]。基于此，应采用 JPL较新

发布的 DE436行星历表。

 2　定轨策略与精度评估方法设计

目前，中国已建成了自己的深空测控网（Chinese

Deep Space Network, CDSN） [19]。首次火星探测任

务行星际转移期间，由地面 X频段测控设备以及甚长

基线干涉测量（VLBI）测轨分系统承担探测器的各项

测控任务。其中，佳木斯、喀什、阿根廷三个深空站

是主要测控站，VLBI系统包括上海、乌鲁木齐、北

京、昆明四个站, 位于喀什、青岛、纳米比亚的三个

18 m天线测量站没有参与测控。

探测器在长达半年的转移段飞行期间，无法长期

保持高强度的测控，一般每天安排国内 2个深空站各

测距 4 h，阿根廷深空站间隔使用，一次测距 2 h。由

于 VLBI 系统在深空探测中具有重要作用[20–23]，因此

安排 VLBI系统一周跟踪 2次，一次 4 h，在轨控前后

会加强跟踪，数据量有显著增加。日常典型的跟踪弧

段如图 3所示，图中表示约 8天的数据量。在此期

间，VLBI跟踪了 3次，每次均有 3条基线；统一 S波

段（USB）每天安排三站跟踪，某个国内站跟踪期间会

因为其他飞控事件而出现中断现象，但基本可以保持

测量数据时长。

在实际定轨分析中，考虑了不同积分中心下的动

力学模型，具体见表 2。其中行星的星历表使用 JPL-

DE436[24]。在太阳积分中心下，需重点考虑后牛顿效

应，因为该效应产生的影响随着探测器与地球距离的

增加，对轨道的影响将达到 km量级。在数据的使用

上，主要使用测距、多普勒测速[25，26] 和时延、时延率

数据，对测距求解系统差，对光压系数 Cr 进行解算。

从表 3可以看出，测距与时延对于定轨的贡献最大，

测速与时延率对轨道的影响相对较小，为保证定轨精

 

表 1    不同行星历表下定轨预报误差

Table 1    Orbit determination prediction error
under different ephemeris

比较项目

定轨 预报

位置误
差/m

速度误
差/（m·s–1）

位置误
差/m

速度误
差/（m·s–1）

DE421 VSDE436 261.4351 0.0000006 306.4832 0.0207

DE405 VSDE436 1172.0748 0.0002 2238.2650 0.0930
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图 3    典型测站跟踪时间分布

Fig. 3    Tracking time distribution of typical

stations of Mars probe
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度，一般使用所有的数据进行定轨。

考虑定轨计算时间效率和定轨精度的影响，随着

数据使用量的增加，定轨计算效率急剧下降，定轨精

度提升不明显。在对二者进行兼顾考虑的情况下，第

N 天一般采取 7～10天左右的数据定轨，第 N+1天

则向后累积一天新增的观测数据，向前剔除一天历史

观测数据，保证定轨使用观测数据量的稳定性。若遇

中途修正、深空机动等控制事件，则逐步增加定轨观

测数据天数，使其达到预期定轨数据量。

在日常定轨操作中，每天采取本文所述的定轨策

略及定轨数据使用原则进行轨道计算，通过与国内同

行进行每日定轨结果复核的外符合比较方式，确保每

天轨道精度保持在一定指标范围内。

轨道精度的评估是检验测定轨能力的重要手

段。定轨精度主要取决于测量数据观测精度、动力学

模型精度等因素，轨道精度评估有内符合和外符合两

r1, r2

种检验方法。在长期的任务实践中，一般使用内符合

加外符合的方法确保精度的一致性和可靠性。针对

行星际转移时间长，定轨数据量大、持续时间长的特

点，这里基于外符合定轨结果，重点使用内符合的方

法，设计了一种逐日迭代定轨比较策略，如图 4所示，

即对转移段的轨道采用逐日迭代统计重叠弧段精度

的比较策略，对前后 2天星历进行互差，统计单次重

叠弧段内的定轨误差，根据时间依次递推，根据式（5）

对行星际转移段全程定轨精度进行统计分析，获取行

星际转移全过程的定轨精度， 分别表示前后两段

星历的位置信息，有

∆r = max(r1 − r2). (5)

 3　行星际转移段定轨精度评估

首次火星探测任务行星际转移阶段由 2020年

7月 23日开始，2021年 2月 10日结束，历时 202天，

经历了 4次中途修正，1次深空机动，飞行里程约

4.75×108 km，过程如图 5所示，期间探测器与地球的

距离也逐渐增加至约 2×108  km。时延增加至

11 min，如图 6所示。在 2021年 2月 10日成功进行

了近火制动，被火星捕获而进入环火轨道。关键事件

时间列于表 4。

在转移段，除轨控间隔时间短外，一般使用

7～10天的数据进行轨道确定，对转移段的定轨

RMS进行统计分析，佳木斯、喀什、阿根廷三个深空

站 RMS均值分别为 1.5 m，0.7 m，1.0 m，系统差解算

结果约 50 m，测量数据精度较为稳定，对定轨精度起

到正向作用。

 

表 2    行星际转移轨道探测器动力学模型及参数

Table 2    Dynamics model and parameters of explorer in transfer orbit

积分中心 动力学 模型 参数

地球 地球质点 J2000地心惯性系 －

地球非球形 JGM-3 8×8阶次

日月及大行星 第三体引力 JPL-DE436历表

太阳 太阳光压 固定面质比 初值Cr = 1.34

太阳质点 J2000日心惯性系 －

大行星及月球 第三体引力 JPL-DE436历表

后牛顿效应 广义相对论 JPL-DE436历表

太阳光压 固定面质比 初值Cr = 1.34

 

表 3    火星探测器行星际转移轨道定轨数据

使用的选择情况分析

Table 3    Analysis on the selection of orbit
determination data for interplanetary

transfer orbit of Mars probe

数据使用策略
误差统计

位置/m 速度/（m·s–1）

测距、测速时延率 60209.2 0.057

测距、测速时延 161.5 0.0002

测距、测速 60309.1 0.059

测速时延、时延率 1864324.0 0.102

测距时延、时延率 74.8 0.0001
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对转移段每日定轨结果采用逐日迭代比较策略

进行统计分析，需要说明的是，在轨控处不比较控前

控后轨道，对轨控后轨道重新开始比较，具体统计结

果如图 7所示。

在图 7中横坐标表示起点为 2020年 7月 23日
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Known observation data

图 4    火星探测器行星际转移段定轨精度评估策略

Fig. 4    Orbit accuracy evaluation strategy for interplanetary transfer section of Mars probe
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图 5    天问一号行星际转移过程

Fig. 5    Interplanetary transfer process of Tianwen-1
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Fig. 6    Mars probe ground distance and

time delay change
 

 

表 4    天问一号探测器行星际转移段关键事件

Table 4    Orbit control time of the interplanetary
transfer phase of “Tianwen-1” probe

序号 时间（BJT） 关键事件

1 2020-07-23 13:17 发射

2 2020-08-02 07:00 第一次中途修正

3 2020-09-20 23:00 第二次中途修正

4 2020-10-09 23:08 深空机动

5 2020-10-28 22:00 第三次中途修正

6 2021-02-05 20:00 第四次中途修正

7 2021-02-10 20:00 近火制动
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图 7    火星探测器行星际转移段轨道精度评估结果

Fig. 7    Orbit accuracy evaluation results of

the interplanetary transfer section of the Mars probe
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的天计数，纵坐标分别表示位置和速度比较误差。根

据逐日迭代比较分析结果，轨控后由于数据量少，定

轨精度会出现较大误差，最大位置误差可达 7 km，速

度误差可达 300 mm·s–1，但定轨误差在轨控后 2天后

变小，这说明随着观测数据量的不断增加，转移段轨

控后轨道逐步变得稳定，且至少需要 2天的观测数据

量；非轨控附近的轨道误差较为平稳，总的位置误差

可保持在 2 km以下，总的速度误差在 20 mm·s–1 以

下。进一步统计得到，位置误差平均值为 459.7 m，速

度误差平均值为 4.5 mm·s–1，以上误差值均为 1σ，从
变化趋势看，其具有较高的稳定性。此外，从图 7可

得，随着时间的推移，探测器距离地球越来越远，位置

及速度误差也有增加的趋势。

探测器被火星捕获是技术风险最高的环节之一，

几乎只有一次机会，这对于探测器近火点高度的预报

计算有较高要求。根据事后分析，在探测器进行火星

捕获控制前，近火点高度预报误差优于 5 km，达到预

期目标，这也证明了在长时间的行星际转移飞行期

间，探测器的测定轨精度水平较高。

 4　结论

行星际转移过程的顺利实施是实现星际探测的

基本前提。本文对深空探测的轨道力学模型进行分

析，说明了中心天体选取和行星星历表的选用原则。

基于中国首次火星探测任务行星际转移过程的实测

数据，在日常轨道确定过程中，制定了合理可行的定

轨策略。采用内符合精度评估原则，设计了一种逐日

迭代的轨道精度评估方法，对中国首个火星探测器行

星际转移段全程的定轨精度进行了比较分析。在加

强跟踪的情况下，轨道控制后需要 1～2天的数据获

取较为稳定的轨道，在非轨控期间，轨道位置误差可

以保持在 2 km以下，速度误差可保持在 20 mm·s–1

以下，相比国际上其他的火星探测器，该精度处于先

进水平[4]。相关分析方法和结论对于后续深空探测任

务具有重要参考意义。
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