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国家中长期科技发展规划重大专项资助项目 

  

摘要    月球软着陆探测和巡视勘察是中国月球探测工程“三步走”战略的第二期任务目标. 

嫦娥三号探测器是由中国空间技术研究院负责抓总研制的月球探测器, 包括着陆器和巡视

器两个组成部分. 本文对嫦娥三号探测器的任务特点、探测器概貌、研制过程进行了介绍, 

对包括飞行过程、软着陆过程、两器释放分离、月面巡视、月面休眠唤醒、月面工作等关

键环节的设计方案进行了描述, 给出了在轨飞行结果, 对嫦娥三号所取得的技术成就与创

新进行了总结. 
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1  引言 

2013年 12月 14日, 中国的嫦娥三号探测器成功

着陆在月球虹湾地区, 12 月 15 日, “玉兔”号月球车行

走的车辙印在了月球表面. 沉寂了近 40 年的月球再

次迎来了地球人的问候.  

探月工程是我国中长期规划十六项重大专项之

一, 分“绕、落、回”三步来实施. 嫦娥三号探测器是

我国首个在地球以外天体表面实施软着陆的航天器, 

实现了探月工程二期“落”的任务目标. 作为探月二

期工程先导星的嫦娥二号卫星于 2010 年 10 月 1 日成

功发射, 并取得了圆满成功, 首次获得了 7 m 分辨率

的全月球立体影像, 突破了 X 频段测控技术, 首次实

现了从月球轨道飞赴日-地拉格朗日 L2 点探测, 同时

实现了与 4179 图塔蒂斯小行星近距离交会并获取了

最高分辨率优于 3 m的光学图像, 现在正在执行扩展

任务[1~3]. 嫦娥三号探测器包括着陆器和巡视器, 采

用长征三号乙改二型运载火箭在西昌卫星发射中心

发射. 嫦娥三号探测器经过发射段、地月转移段、环

月段和动力下降段等过程, 以软着陆的方式降落在

月球虹湾地区, 之后着陆器释放巡视器, 开展月面探

测, 并下传科学数据. 两器分离前, 巡视器为着陆器

的载荷; 分离后, 为 2 个独立的探测器, 在测控系统

和地面应用系统支持下, 各自展开月面探测工作. 

从工程实施、技术进步的角度看, 月球软着陆探

测具有重要意义, 探月二期工程的核心是实现探测

设备“登上”月球, 并进行科学探测. 其任务的工程目

标可概括为[4,5]:  

1) 突破月球软着陆、自动巡视勘察、深空测控

通信、月夜生存等关键技术, 提升航天技术水平;  

2) 研制月球软着陆探测器和巡视探测器, 建立

地面深空站, 获得包括运载火箭、探测器、深空站等

在内的功能模块, 具备月球软着陆探测的基本能力;  

3) 建立月球探测航天工程基本体系, 形成重大
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项目实施的科学有效的工程管理方法以及人才队伍, 

推动我国深空探测活动的持续发展.  

嫦娥三号任务的科学目标主要包括以下 3 个方

面[6]. 

1) 月表形貌与地质构造调查. 包括着陆区和巡

视区的形貌探测; 撞击坑的调查与研究; 月壤特性、

厚度与月壳浅层结构探测; 月球地质构造综合研究

等 4 个方面. 

2) 月表物质成分和可利用资源调查. 获取月球

的化学成分、矿物组成、岩石类型及其分布规律, 对

着陆区和巡视区矿物组成与化学成分的就位分析 , 

矿产与能源资源的调查与评估等. 

3) 日地月空间环境探测和月基光学天文观测. 

包括地球等离子体层极紫外成像探测、月基光学天文

观测等.  

2  嫦娥三号任务特点 

嫦娥三号探测器的任务是实现月球表面的软着

陆和巡视探测, 相对以往地球轨道航天器有很大不

同. 主要表现在以下几个方面[5].  

1) 月面环境的不确定性. 主要影响探测器的设

计边界条件和地面试验验证的环境模拟方法, 同时

是直接影响任务成败的关键环节. 如果着陆区域的

地形地貌过于崎岖, 就可能导致无法成功完成软着

陆任务. 通过嫦娥三号探测器获得的探测数据, 表明

月球表面的地形地貌是非常复杂的.  

2) 无大气条件的着陆减速. 要求推进系统提供

足够大的速度增量, 还需探测器的推力可调, 这些对

推进系统的设计提出了很高的要求. 由于速度增量的

需求, 需要携带大量的推进剂(超过发射总质量的2/3), 

从而带来探测器总体设计和结构设计上一系列难题.  

3) 着陆段的自主导航控制. 月球软着陆的动力

下降过程是一个自主闭环控制过程. 需探测器自身

的 GNC 系统利用基于对月测速、测距和地形识别的

敏感器来进行全自主的制导、导航与控制. 

4) 着陆冲击的缓冲. 要求着陆缓冲系统能够吸

收探测器撞击月面时产生的冲击载荷. 同时在着陆

缓冲机构的具体设计上还需要兼顾着陆稳定性的要

求和发射状态下的包络尺寸的限制. 

5) 月面热控保障. 月球表面近 300℃的温度变

化范围, 要求热控系统必须采用新型热控技术和产

品实现探测器内部的温度环境控制. 同时也要求直

接暴露在外面的设备具有极强的温度适应性. 

6) 月面移动. 巡视器为我国首次研制的在地外

天体表面移动的航天器, 任务要求巡视器需要在月

面非结构化地形上行进, 需要具有在松软月壤上移

动的能力. 

7) 月面巡视过程的自主导航与遥操作控制. 自

主导航控制需要实现月面环境感知、障碍识别、局部

路径规划及多轮运动协调控制等功能. 另外, 巡视器

月面运行过程是一个器地交互、地面持续支持的过程, 

巡视器在轨运行采取自主导航和地面遥操作控制相

结合的工作模式. 

8) 月球环境的地面试验模拟. 月球的重力、温

度、光照、辐射等环境与一般地球轨道航天器运行环

境不同, 因此地面需配备相应的试验验证和仿真模

拟设备, 研究相关的试验方法和理论, 才能确保地面

验证的有效性. 

3  嫦娥三号探测器简介 

3.1  系统组成 

探测器系统由着陆器和巡视器 2 部分组成.   

着陆器由结构与机构、着陆缓冲、热控、一次电

源、总体电路、测控数传、GNC、推进、数管、定向

天线、有效载荷共 11 个分系统组成.  

巡视器由移动、结构与机构、GNC、综合电子、

电源、热控、测控数传、有效载荷共 8 个分系统组成.  

3.2  主要技术指标 

3.2.1  包络尺寸 

探测器发射状态包络尺寸直径不大于 3650 mm, 

高度不大于 3300 mm.  

3.2.2  着陆器主要指标要求 

着陆器主要指标见表 1.   

3.2.3  巡视器主要技术指标 

巡视器主要技术指标见表 2. 

3.3  基本构型 

嫦娥三号探测器发射状态、着陆后两器分离状  
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表 1  着陆器主要技术指标 

序号 项目 指标要求 

1 质量(探测器) 发射质量≤3780 kg; 干重≤1220 kg 

2 包络尺寸(探测器) 
探测器发射状态包络尺寸 

a) 直径不大于 3650 mm; b) 高度不大于 3300 mm  

3 着陆月面时控制要求 

a) 着陆器与月面接触时, 水平速度不大于 1 m/s, 垂直速度不大于 3.8 m/s;  

b) 着陆器与月面接触时, 三轴角速度均不大于 2°/s; 

c) 着陆器与月面接触时, 着陆器＋X 轴与当地重力垂线方向夹角不大于 4° 

4 着陆点选择要求 凸起, 凹坑<20 cm; 坡度<8°(基线为 10 m) 

5 着陆缓冲 
a) 可承载着陆质量: 1242~1350 kg;  

b) 在垂直速度≤3.8 m/s、水平速度≤1 m/s、着陆点月面倾角≤8°的条件下安全着陆, 不发生倾倒 

6 保证着陆器不翻倒条件 
在着陆坡度≤8°, 凹坑和凸起(20 cm)不同时出现(垂直最大速度 3.8 m/s, 水平最大速度 1 m/s,  

最大姿态角4°)的条件下, 可安全着陆 

7 
稳定着陆后, 着陆器 

X 轴与月面重力反方向的夹角 
≤14° 

8 轨控发动机 主发动机推力变化范围: 1500~7500 N 

9 工作舱温 −20~+55℃ 

10 存储舱温 −50~+70℃ 

11 RHU 输出热功率 ≥120 W 

12 存贮容量 不小于 64 Gbits 

13 母线电压 29±1 V 

14 太阳阵输出功率 在 AM0 下, 输出功率大于 1059 W 

15 蓄电池容量 ≥60 Ah 

16 定向天线增益 净增益(±3.5°范围内)+20 dBi 

17 X 频段测控 

a) 调制方式: PCM/PSK/PM; b) 上行遥控码速率: 1000 bps;  

c) 下行遥测码速率: 128, 1024 bps(信道编码前), 可切换;  

d) EIRP: 0 dBW(全向, 98%范围内);  

e) DOR 侧音频率: 距中心频率约 4, 20 MHz, 与下行载波相干  

18 数传 

a) 调制方式: BPSK; 

b) 码速率: 500 kbps(中增益天线, 信道编码后), 2.5 Mbps(定向天线, 信道编码后);  

c) EIRP: 12(中增益天线), 25 dBW(定向天线) 

19 UHF 接收机 a) 调制方式: BPSK; b) 码速率: 200, 400, 800 kbps, 1024 bps, 可切换 

20 有效载荷 

a) 地形地貌相机 

颜色: 彩色(R, G, B);  

成像模式: 静态拍照、动态摄像; 视场角: 22.9°×16.9°(偏差不超过 5%);  

帧频: 5~10 fps(动态摄像时) 

b) 降落相机 

波段范围: 可见光; 成像距离: 4 m~∞; 有效像元数量≥1024×1024;  

视场角: 45°×45°(偏差不超过 5%); 帧频≥10 fps 

c) 月基光学望远镜 

观测近紫外星等亮于 13 等的天体; 光谱范围: 245~340 nm(上限、下限偏差不超过 10%);  

探测极限≤1.13×105 个光子/s/m2; 探测不确定度: 0.2 个星等(5~13 星等内) 

d) 极紫外相机 

功能: 获取地球周围等离子体层图像; 测量波段中心频点: 30.4 nm(偏差 0.5 nm); 

视场角: 15°(偏差不超过 5%); 探测强度范围: 0.1~10 R(瑞利); 

探测灵敏度: 优于 0.1 counts/s R 

21 工程参数测量设备 

a) 监视相机 

颜色: 彩色(R, G, B); 视场角: 60°×60°(偏差不超过 5%);  

成像模式: 静态拍照和动态摄像 

b) 月尘测量仪 

SQCM 监测分辨率: 优于 5×10−7 g/cm2; 太阳能电池探头监测分辨率: 优于 1×10−4 g/cm2 
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表 2  巡视器主要技术指标 

项目 指标要求 

总体 质量 不大于 140 kg 

收拢状态包络尺寸 不大于 1500 mm×1000 mm×1100 mm 

移动分系统 驱动方式 6 轮全驱 

转向能力 具备原地转向能力, 行进间最小转向半径 1.5 m 

平面直线运动最大速度 不小于 200 m/h 

适应坡度 不小于 20 

越障高度 200 mm(凸起的高度以及凹陷的深度) 

结构与机构分系统 +Y 太阳翼控制精度 优于 1 

桅杆三个自由度控制精度 优于 0.3 

GNC 分系统 控制方式 地面操作+自主局部避障 

越障及避障 小于 200 mm 

航向角控制精度 优于 1°(1σ) 

电源 母线电压 23~29.6 V 

输出功率 ≥220 W 

太阳翼最大输出功率 ≥280 W 

蓄电池组容量 ≥20 Ah 

热控分系统 舱内设备温度范围 −20~+55℃(舱内设备工作状态); −50~+70℃(舱内设备储存状态) 

测控数传分系统 测控频段 X(对地, 双向) 

上行遥控码速率 1000 bps 

下行遥测码速率 2048 bps(编码后) 

测控 EIRP −4 dBW(±90°半空间, 98%范围内, +Y 太阳翼展开角度≥180°) 

数传频段 X 

数传码速率 2 Mbps(信道编码后); 4 Mbps(试验, 信道编码后) 

数传 EIRP 24 dBW 

UHF 频段发射调制方式 BPSK 

UHF 频段发射码速率 200, 400, 800 kbps, 1024 bps, 可切换 

综合电子分系统 数据存储容量 2 GB 

有效载荷分系统 功耗 42 W(短期功耗) 

全景相机 波段范围 可见光 

成像模 彩色成像、全色成像 

有效像元数量 彩色工作方式≥2352×1728; 全色成像≥1176×864 

视场角 19.7×14.5(偏差不超过 5%) 

测月雷达 
发射和接收天线 

第一通道: 中心频率 60 MHz, 带宽≥40 MHz 

第二通道: 中心频率 500 MHz, 带宽≥450 MHz  

探测厚度 第一通道≥100 m; 第二通道≥30 m 

厚度分辨率 第一通道: 米级; 第二通道≤30 cm 

红外成像光谱仪 光谱范围 可见近红外通道: 450~950 nm; 近红外短波红外通道: 900~2400 nm 

光谱分辨率 可见近红外通道: 2~10 nm; 近红外短波红外通道: 3~12 nm 

视场角 ≥6°×6°(可见近红外); ≥2°×2°(短波红外) 

有效像元数量 ≥256×256(可见近红外); 1(短波红外) 

探测距离 0.7~1.3 m 

粒粒子激发 

Ｘ射线谱仪 

工作距离 10~30 mm 

能量分辨率 80~150 eV@5.9keV FWHM 

测量能区 0.5~20 keV 

主量元素分析精度 ≤15% 

照射区域 <80 mm 
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态、着陆器月面工作状态、巡视器月面工作状态的构

型示意图如图 1 所示. 

4  嫦娥三号研制过程 

嫦娥三号探测器的研制于 2008 年 3 月正式获得

国家批复立项, 至 2013 年 12 月发射, 工程研制共历

时 5 年 9 个月. 在此之前, 从 2003 年 7 月开始, 中国

空间技术研究院组织开展了月球探测二期工程探测

器系统的相关关键技术的预先研究, 为后续工程立

项奠定了坚实基础.   

嫦娥三号探测器的研制具有“四新、两难、两多、

一紧”的特点. 四新: 新环境、新平台、新载荷、新模

式; 两多: 新技术多、配套单位多; 两难: 地面验证

难、减重难; 一紧: 进度紧.  

1) 四新 

新环境. 月面温度(−180~+120℃)、月尘、月壤、

月面地形地貌、g/6 重力环境等. 

新平台 . 全新研制的探测器平台, 新研设备占

80%以上. 

新载荷. 相对嫦娥一号、二号, 为完成新的科学

探测项目, 配备了全新的载荷设备, 没有继承性. 

新模式. 工作关系耦合度高; 产品集成度高, 且

单台设备多家联合研制, 如巡视器综合电子单元等.  

2) 两多 

新技术多. 月面软着陆、热控两相流体回路、

7500 N 变推力发动机、巡视器月面移动、巡视器遥

操作等新技术多, 且技术跨度大.   

配套单位多. 国产单机配套单位约为 26 个, 参

与部组件研制及设计分析、试验验证的主要协作配套

单位约 210 个.   

3) 两难 

地面验证难. 月面环境模拟、试验方案设计、试

验实施管控、试验结果评价、试验场地建设等工作难

度大.  

减重难. 月球软着陆特点决定了整器干重比不

超过 1/3, 整器重量主要集中在结构机构、推进等分

系统, 减重困难大.   

4) 一紧  

进度紧 . 嫦娥三号探测器从立项到发射共计   

5 年 9 个月, 完成一个全新任务的设计和地面验证, 

以及正样飞行产品的研制和全部试验 , 进度十分  

紧张.  

嫦娥三号探测器的研制分为方案阶段、初样   

阶段、正样阶段 3 个研制阶段. 方案阶段以突破关键

技术、明确顶层规范为重点, 确保方案的正确性和可

行性为主要目标; 初样阶段以风险识别充分、鉴定验

证充分、试验验证充分为重点, 确保技术见底为主要

目标; 正样阶段以把握关键环节、全面量化控制、精

细操作实施为重点, 确保产品可靠、风险可控为主要

目标.  

4.1  方案阶段 

嫦娥三号探测器于 2008 年 3 月至 2009 年 12 月

完成了方案阶段的研制工作. 主要从关键技术攻关、

方案优化设计、顶层设计规范确定、月球特殊环境模

拟(月球 g/6 重力、月壤、月尘、月表地形地貌)等方

面开展了分析与验证工作.   

4.2  初样阶段 

嫦娥三号探测器于 2010 年 1 月至 2011 年 12 月

完成了初样阶段的工作. 主要开展了设计正确性验

证、技术风险识别与控制、新工艺和新产品鉴定、系

统级和分系统级试验验证等工作.  

 

 
(a)                       (b)                                        (c)                              (d) 

图 1  嫦娥三号典型构型示意图 

(a) 探测器发射状态; (b) 两器分离过程状态; (c) 着陆器月面工作状态; (d) 巡视器月面工作状态 
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4.3  正样阶段 

嫦娥三号探测器于 2012 年 1 月至 2013 年 12 月

完成了正样阶段的工作. 主要开展了正样产品研制

与试验、关键环节设计确认及风险管控、重要设计评

审、背靠背设计复核、技术复查、关键环节专项     

试验、飞行事件系统保证链分析、故障预案及演练等

工作.  

5  嫦娥三号关键环节设计 

为实现嫦娥三号软着陆、月面巡视并进行月   

面探测的任务, 其任务可分为地月转移及环月飞行、

着陆、两器分离、月面工作、月夜生存过程 5 个关键

环节.  

5.1  飞行任务过程 

嫦娥三号探测器由运载火箭提供进入地月转移

轨道的速度, 完成器箭分离后探测器系统直接进入

近地点约 200 km, 远地点约 380000 km 的大椭圆地

月转移轨道.  

探测器与火箭分离后, 在地面测控支持下, 经中

途修正 , 在近月点实施制动 , 实现月球捕获 , 进入

100 km 环月圆轨道. 在环月圆轨道运行期间, 探测

器择机实施轨道机动, 进入 100 km×15 km 的椭圆轨

道. 整个飞行过程的示意图如图 2 所示.  

5.2  着陆过程设计 

探测器从 15 km 近月点到最终着陆过程设计分

为 7 个阶段, 着陆过程示意图如图 3 所示.  

5.2.1  着陆准备段 

着陆准备段的主要任务是在动力下降点火前 , 

修正地面注入的点火时刻及对应轨道, 计算点火目

标姿态并调整到位.  

5.2.2  主减速段 

主减速段从距月面高度约 15 km 到约 3 km. 该

段主要任务是软着陆制动, 减小着陆器的速度(约 1.7 

km/s)至预设值, 高度下降至约 3 km. 根据该任务的

要求, 其轨迹应是利用主发动机减速自然形成的平

缓下降轨迹, 航程大约 430 km.  

5.2.3  快速调整段 

距实际月面高度从约 3 km 到约 2.4 km, 该段主

要任务是快速衔接主减速和接近段. 快速姿态机动

到接近段入口姿态, 发动机推力同步减到低推力水

平. 根据该任务的要求, 其轨迹应是利用主发动机减

速形成的平缓下降轨迹, 高度下降大约 600 m, 航程

大约 1 km.  

 
 

第一次中途修正
（T0+14 h）

第三次中途修正
（近月制动前24 h）

器箭分离（T0）
（20－45 min）

近月制动
（T0+112 h）

发射段

地月转移段

环月段

100 km极轨圆轨道
（约4.1天）

100×15 km
约4.1天

第二次中途修正（备选）
（T0+38.5 h）

动力下降段

轨道面

相对月球

运行方向

 
 

图 2  (网络版彩图)嫦娥三号飞行过程 
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15 km

3 km

100 m

30 m

主减速段

接近段

悬停段

避障段

缓速下降段

0 m

动力下降过程

2.4 km

快速调整段
姿态快速调整

悬停成像

光学粗避障

精避障

着陆准备段

环月段

 

图 3  (网络版彩图)动力下降过程 

5.2.4  接近段 

距实际月面高度从约 2.4 km到约 100 m, 该段主

要任务是粗避障. 为了保证光学成像敏感器视场对

准着陆区域, 设计了满足特定姿态和下降轨迹要求

的接近目标着陆区轨迹, 着陆器采用 45°接近直线下

降方式逐步接近着陆区, 通过光学成像敏感器检测

大障碍(直径大于 1 m 的石块或坑), 确定安全着陆区

并避障, 最终到达着陆区上方约 100 m 高度, 相对月

面速度接近零, 航向距离约为 3 km.  

5.2.5  悬停段 

距月面高度 100 m左右, 该段主要任务是对着陆

区域的精障碍检测. 由变推力发动机抵消着陆器重

力, 保持着陆器处于悬停状态, 利用三维成像敏感器

对着陆区进行观测, 选择出安全着陆点.  

5.2.6  避障段 

避障段从距月面高度约 100 m 到约 30 m, 该段

主要任务是精避障和下降. 根据悬停段给出的安全

着陆点相对位置信息, 着陆器下降到着陆点上方 30 

m, 相对月面下降速度为预设值, 水平速度接近零, 

轨迹为斜向下降到着陆点. 避障段的精障碍检测主

要识别粗糙度和坡度, 根据这两项综合确定安全着

陆点.  

5.2.7  缓速下降段 

距月面高度从约 30 m 到伽玛关机敏感器信号生

效, 该段主要任务是保证着陆器平稳缓速下降到月

面, 着陆月面的速度和姿态控制精度满足要求. 如果

伽玛关机敏感器信号不生效, 触地敏感器提供关机

信号.  

5.3  两器分离过程 

探测器安全着陆月面后, 完成着陆器状态检查

以及状态设置后, 并建立与地面的数传链路后, 进入

两器月面释放分离阶段, 两器分离过程示意图如图 4

所示. 主要过程如下.  

1) 转移机构的压紧释放机构解锁释放悬梯, 悬

梯在展开铰链的驱动下展开并锁定.  

2) 着陆器监视相机监视分离和转移过程并下传

照片.  

3) 着陆器为巡视器充电, 当巡视器蓄电池组充

满后, 着陆器控制巡视器初始上电, 巡视器建立测控 
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(1) (2) 

 
(3) 

 
(4) 

 
(5) (6) 

图 4  两器分离过程示意图 

 

上下行链路, 由地面控制完成初始状态设置.  

4) 地面向着陆器发送连接解锁机构解锁指令, 

巡视器与巡视器支架分离. 两器连接电缆脱开后, 巡

视器接收地面指令行驶到转移机构的悬梯上, 巡视

器根据预先设定的行程前进并自主停止运动, 同时

地面可以根据下传的着陆器监视相机数据跟踪巡视

器运动状态, 根据需要地面随时向巡视器发送遥控

指令, 控制巡视器的前进与停止.   

5) 由地面发出转移指令, 转移机构的缓释机构

电机工作, 缓慢释放转移四连杆机构, 转移四连杆机

构在巡视器重力以及缓释机构电机的共同作用下转

动, 并将悬梯下放.  

6) 在悬梯与月球接触后 , 缓释机构继续工作 , 

悬梯将在巡视器重力作用下继续在月面上做“贴覆”

运动, 直至触发缓释机构停机信号.  

7) 巡视器按延时指令自主驶离着陆器. 巡视器

在准备驶离转移机构及驶离过程中, 需要满足巡视

器在任意方向的倾角不大于 30°的情况下不倾覆或翻

倒的要求. 

5.4  月面巡视 

巡视器采用地面操作控制与巡视器自主相结合

的操作模式, 可以充分利用地面支持系统较强的处

理能力和地面操作人员的经验, 发挥人机结合的优

势, 提高巡视器的探测效率, 并保证巡视探测任务过

程安全可靠. 巡视器月面工作过程示意图如图 5 所示. 

整个过程描述如下.  

1) 巡视器进行环境感知, 将环境感知信息和巡

视器的状态信息通过遥测和数传下传到地面;  

2) 地面对获取的环境感知信息和巡视器的状态

信息进行处理, 在此基础上通过分析与规划生成控

制指令, 并对其进行仿真与验证, 生成控制指令;  

3) 通过遥控上行, 将控制指令注入巡视器;  

4) 巡视器接收地面指令并执行, 自主完成近距

离障碍识别和局部路径规划, 直至达到目标点;  

5) 上述过程根据需要循环往复执行. 巡视器在

运行过程中向地面发送遥测信息, 地面根据遥测数

据对巡视器的状态进行判断, 并可根据情况发送指

令控制巡视器.  

在具体的执行过程中, 对于一个给出的任务计

划, 可选择的操作模式由地面操作人员进行判断, 在

确定地形地貌可穿越性、穿越危险程度和就位探测目

标的基本情况的基础上, 进行地面操作与巡视器自

主运行比较, 选择最恰当的操作模式.  

地面任务支持与操作控制系统主要完成: 1) 图

像数据处理和三维地形建立; 2) 任务规划和全局路

径规划; 3) 巡视器移动系统运动分解与控制(根据需

要, 特别是出现故障时); 4) 巡视器定向天线(桅杆)

对地指向控制、太阳翼对日定向控制以及机械臂运动

分解和控制; 5) 异常或危险情况下进行地面仿真和

试验验证. 

巡视器自主(GNC 分系统)主要完成: 1) 位置与

姿态确定 ; 2) 近距离障碍识别与局部路径规划 ;    

3) 运动控制 , 主要是移动分系统的运动协调控制;   

4) 自身安全状态的监测与应急保护等. 

5.5  休眠唤醒设计 

着陆之后, 着陆器和巡视器在月昼期间开展科

学探测工作, 在长达约 14.3 d 的月夜期间需要进入休

眠状态, 并在下个月昼来临后实现自主光照唤醒. 综

合考虑太阳光照、功耗需求和环境温度等因素, 在进

入月夜前, 太阳高度角在 5°~15°时, 通过地面发送指

令控制着陆器、巡视器进入休眠状态; 在进入月昼后, 

太阳高度角在 5°~15°时, 着陆器、巡视器根据光照条

件实现自主唤醒, 随后进入月昼工作模式.   
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图 5  巡视器月面工作过程示意图 

 
为解决月夜设备生存、热控所需能源导入以及安

全可靠实现月昼/夜转换, 采取了以下设计.  

1) 采用放射性同位素能源, 提供月夜期间所需

的热能.  

2) 在即将进入月夜时, 热控系统切换为“月夜保

温”, 打开两相流体回路控制阀, 将同位素热源提供

的热量引入舱内. 

3) 进入月夜前, 确保着陆器、巡视器的蓄电池

组处于充满状态, 并在不超过设备最高温度限制的

条件下, 尽量提升舱内的温度值.  

4) 月夜期间所有电子设备均处于断电状态.  

5) 月夜来临前, 当太阳高度角较低时, 巡视器

找到合适地形, 调整好车体姿态, 开始充电; 在太阳

高度角降低到 5º左右时, 巡视器开始进入月夜休眠

状态. 着陆器设置好 2 个太阳翼的展开角度, 进入休

眠状态.  

6) 月昼太阳再次升起, 根据光照着陆器和巡视

器自主唤醒 , 设备加电 , 建立与地面的通信链路 ,  

各分系统依次转入工作模式, 开始新的一天的探测

活动.  

6  主要在轨飞行结果 

6.1  软着陆过程 

2013 年 12 月 14 日 20 时 59 分 52 秒, 嫦娥三号

探测器主发动机点火, 开始动力下降过程, 21 时 11

分 18 秒主发动机关机, 21 时 11 分 19 秒足垫触月, 成

功着陆在月球表面.  

着陆过程中, 着陆器上降落相机记录了探测器

逐渐接近月面的过程, 共获得 4666 张图像. 着陆过

程中通过着陆器上中增益天线, 对降落相机获取的

图片进行了抽帧下传. 接收到的动力下降过程降落

相机拍摄的典型月面图像如图 6 所示. 

足垫触月时探测器的速度见表 3. 

最终探测器着陆后的月理经度、纬度、高程、姿

态等主要参数见表 4.  

6.2  第一幅月面近距离图像 

由着陆器上的监视相机 C 拍摄的第 1 张近距离

月面图像如图 7所示. 图 7上方指向月球的北极方向. 
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(a)                              (b)                              (c)                             (d) 

图 6  动力下降过程照片 
(a) 动力下降开始时刻; (b) 动力下降中间过程; (c) 发动机羽流作用到月面开始时刻; (d) 发动机羽流作用到月面关机前. 降落相机拍摄 

 
 

表 3  触月时探测器速度(天东北坐标系) 

参数名称 数值(m/s) 

X 方向速度 −1.96875 

Y 方向速度 −0.01611 

Z 方向速度   0.032959 

表 4  探测器着陆后参数 

参数名称 结果 

月面位置(IAU2007) 

月理经度(º) −19.509 

月理纬度(º) 44.12 

月面高程(m) −2678.511 

月面姿态 (着陆器机械坐

标系相对于天东北坐标系

下姿态角) 

滚动角(º) −1.225 

俯仰角(º) 1.501 

偏航角(º) 1.479 

航程(m) 456704 

平面外位移(m) 480 

 
 

 

图 7  第一张月面近距离照片 

监视相机 C 拍摄 

6.3  两器互拍图像 

巡视器全景相机拍摄的着陆器全景照片如图 8

所示, 着陆器地形地貌相机拍摄的巡视器全景照片

如图 9 所示. 

 

 

图 8  巡视器拍摄的着陆器全景照片 

全景相机拍摄 

 

图 9  着陆器拍摄的巡视器全景照片 

地形地貌相机拍摄 
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7  嫦娥三号探测器取得的技术成就 

嫦娥三号探测器是一个全新的航天器, 新技术

和新产品的比例高达 80%. 其研制的总体思路是: 瞄

准当今世界发展水平, 高起点地确定探测器的功能与

性能指标; 针对新领域中所遇到的新问题, 通过大量

的设计分析、关键技术攻关和地面验证试验, 突破月

球软着陆和月面巡视的核心关键技术, 在航天器总体

设计、制导导航和控制系统设计、推进系统设计、热

控系统设计等方面取得一系列自主创新的科研成果.  

7.1  实现了多学科总体优化设计 

自主建立了月球引力场模型、月球红外模型、月

表地形地貌模型、月壤物理特性模型、月尘模型、月

表电磁波传输模型、发动机羽流与月面相互作用模

型、月壤力学模型、足垫与月面接触模型和探测器动

力学模型, 构建了我国首个月球软着陆和巡视探测

的系统仿真设计分析平台, 在此基础上完成了系统设

计的仿真分析和验证; 在系统集成设计方面进行了大

胆的尝试, 通过电子设备的集成设计将系统配电管

理、机构控制、温度控制、火工品管理、自主管理、

遥测遥控、数据复接等功能集成到数据管理分系统和

综合电子分系统实现, 构建了综合电子体系结构.  

7.2  突破了软着陆的自主制导、导航和控制技术 

软着陆的制导、导航和控制在方案设计和技术设

计方面均突破了大量技术难点, 大量单项技术创新

和集成技术创新贯穿于整个研制过程, 主要体现在:  

1) 创造性地将着陆过程分解为 7 个任务阶段, 

采用常推力燃料次优显式制导、四次多项式制导等制

导方式完成了 7 个任务阶段的制导律设计, 依据当前

制导任务主要控制对象在时间、燃料强约束下有重点

的实现着陆制导, 完成了我国首次地外天体软着陆

自主控制方案的设计和实现, 成功实现了月面软着

陆的自主控制.  

2) 基于多信息融合技术, 通过加权评分策略和

故障情况下的信息重组技术, 创新地设计了基于惯

性导航配以测距测速修正的高可靠全自主的导航方

案; 自主开发了基于光学图像和三维高程数据的障

碍识别算法, 在月面软着陆任务中首次实现了全自

主避障控制. 在导航、制导、避障和姿态控制等方面

大量控制方法和策略均为国内首次应用, 推动了航

天器制导、导航和控制技术的发展.  

3) 突破了高精度大动态激光测距技术和微波测

距测速技术, 研制了微波测距测速敏感器、激光测距

敏感器和激光三维成像敏感器, 国际上首次采用激

光三维成像敏感器进行着陆点地形图像获取, 为着

陆点选择、制定避障策略提供了有力支撑, 测距精度

和障碍识别精度达到分米量级, 测速精度达到每秒

厘米量级. 使激光、微波体制导航敏感器非合作目标

测量技术在我国航天领域实现了首次工程应用, 带

动了激光和微波测量技术的发展.  

7.3  突破了复杂推进系统设计和变推力发动机技术 

通过系统流阻匹配技术、防晃防旋技术、系统减

压调节技术, 解决了系统并联均衡排放、液体防晃、

大流量变工况下系统稳定工作等一系列航天器推进

系统设计难题; 国内首次采用了复合材料缠绕的大

直径金属膜片贮箱, 突破了贮箱结构承力设计、膜片

变厚度控制、膜片运动及翻转压差控制、碳纤维缠绕

等设计和工艺难题, 满足了平衡排放、高挤出效率等

需求; 研制出我国第一台航天器用高比冲高控制精

度的变推力发动机, 发动机利用针栓式流量调节装

置分别对氧路、燃路和冷却路的流量进行精确控制, 

实现了推力连续可变, 推力变化范围 1500~7500 N, 

推力控制精度达到 6.25 N, 其突破的大变比流量调

节、自适应调节喷注器、大直径薄壁喷管旋压等技术

对我国液体火箭发动机及相关技术的发展起到了很

大的带动作用.  

7.4  突破了软着陆的着陆缓冲技术 

创造性地采用“悬臂式”的构型设计、压紧释放与

展开锁定装置与辅助缓冲器的集成设计等创新设计

方案, 解决了着陆缓冲、着陆稳定性和利于巡视器释

放分离等多方面的问题; 研制出了新型常温超塑性

材料, 突破了高延伸率拉杆材料的制备、加工及表面

处理工艺的保障等关键技术, 该材料的延伸率超过

70%, 达到国内领先水平, 解决了拉伸吸能缓冲难题, 

推动了材料科学的发展.  

7.5  突破了月面移动技术 

通过月面环境条件下的地面力学建模分析, 首

次提出了巡视器运动性能的技术评价体系, 从承载

能力、动力性能、转向能力、通过能力、稳定性、技
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术的成熟度、可靠性等方面对巡视器的移动性能进行

了综合评价. 在移动系统设计方面, 提出了多种移动

创新形态, 并结合月面环境行驶需求进行优化. 车轮

优化设计方面, 根据地面力学的相关理论, 构建了轮

土动力学模型, 并通过试验比较了各种车轮形态的

性能及月面环境适应性, 结合巡视器的行驶性能如

动力性、通过性和稳定性等分析结果, 确定了车轮的

形态. 地面试验过程中, 在对主副摇臂按照月面移动

过程车轮分压关系进行配重后, 采用悬索方法实现

了 g/6 低重力和车轮接地压力的模拟, 确保了地面模

拟的准确性.  

7.6  突破了月面生存技术 

针对月夜长时间无阳光照射而引起的探测器低

温生存问题, 国际上首次采取了重力辅助两相流体

回路技术实现了热能的可控输运, 创造性提出了两

相流体回路分析方法和地面试验方案, 解决了月夜

生存难题, 丰富了航天器热控制的硬件产品, 促进航

天器热控制技术产生了新飞跃. 同时创新地设计了

基于光照的自主唤醒方案, 国际上首次采取了地外

天体表面探测器全断电休眠、光照自主唤醒的月面休

眠唤醒策略, 实现了我国航天器在轨长期休眠和自

主唤醒的工作模式. 此外, 国内首次采用同位素热源

用于探测器月夜期间舱内温度环境的保障, 突破了

涉核产品测试、验证流程设计、安装等关键技术, 为

我国航天器“涉核”奠定了良好的开端. 

7.7  突破了自主导航与遥操作控制技术 

采用立体视觉技术实现了月面未知环境的三维

恢复与重建, 提出了多种适应月面地形特征的启发

式路径搜索算法, 完成了路径规划; 创新性地提出了

基于立体视觉的局部自主避障算法, 完成了巡视器

自主局部路径规划, 提高了探测器适应月面复杂地

形的能力. 巡视器在松软的月表环境下运动, 存在严

重的滑移、滑转, 为此研究了协调车轮驱动、转向的

协调运动控制算法, 优化了驱动效率, 实现了能量优

化控制.  

考虑巡视器的环境复杂性, 以及在热控、能源、

探测目标等复杂的优化约束条件, 首次构建了巡视

器任务规划体系结构, 通过 3 个层次的规划(任务规

划、周期规划、导航规划), 确保了巡视器在月面的高

效、安全工作. 在月面复杂的自然环境下, 巡视器的

定位较地面无人自主车辆、移动机器人等的定位具有

更大的难度, 开发了基于车载视觉系统的图像匹配

定位、基于里程计的航位推算法、路标特征匹配法等

定位方法, 实现了巡视器精确的定位.  

7.8  实现了月面就位和巡视科学探测 

研制了测月雷达、月基光学望远镜和极紫外相机

等科学探测仪器, 国际上首次实现了月球浅层结构

剖面探测, 月基天文变源亮度的长期观测和地球等

离子体探测等科学探测任务, 获得了大量第一手的

科学探测数据.  

7.9  突破了软着陆和巡视探测的地面试验技术 

采用低重力模拟、月面反射特性模拟、月壤模拟、

二维快速随动、光学和激光的高精度测量等技术, 构

建了国内首个悬停避障试验场、着陆试验场、巡视器

内场和外场等试验设施, 创造性地提出了一系列针

对软着陆和巡视探测的试验方案和试验方法. 在上

述工作基础上, 开创性地制定了地外天体软着陆和

巡视探测任务的地面验证试验方案、体系和标准, 系

统地规划了地面验证试验的项目和方案, 有力地保

证了地面验证试验的完整性和有效性, 为后续行星

表面的软着陆和巡视探测任务的地面验证试验工作

奠定了基础.  

8  结束语 

嫦娥三号探测器圆满完成了我国月球探测二期

工程的任务目标, 突破了大量关键技术, 取得了一批

具有自主知识产权的创新科研成果. 这些成果可用

于火星着陆、巡视等后续深空探测任务, 有力地促进

了航天技术的发展, 同时带动了其他相关学科和领

域的技术进步, 推动了我国科技自主创新能力的提

升.  
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