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满 足 约束 条件 的 月 球卫 星 飞 行

轨 道 的 初 步 设 计

胡小 工 黄 城
(中国科学院上海天文台 上海 2 00 0 30)

(中国科学院国家天文台 北京 100 0 1 2 )

摘 要

讨论满足约束条件的月球卫星飞行轨道的设计问题
.

将约束条件分类为只与太阳
、

月球
、

地球
、

飞行器和观测站之间的相对位置有关的运动学约束条件以及涉及到飞行器轨道运动的

动力学约束条件
.

在考虑月球卫星飞行轨道的受力情况后
,

给出一种准确快速地计算和设计

满足约束条件的标准飞行轨道的方法
,

并应用于不同约束条件下月球卫星 的轨道预设计
.

初

步讨论了轨道设计的误差分析
、

轨道跟踪及实时精密定轨等正在进行的其它相关工作
.

关 锐 词 月球卫星 一 轨道设计 一 约束条件

分 类 号 P 17 3
.

1

1 目U 舀

月球卫星飞行轨道设计的任务是找到一条轨道使其经过点火
、

变轨以及轨道修正后

进入预先指定的月球卫星轨道
,

并满足一系列的约束条件
。

航天器飞行力学的理论研究

和美国航空航天局 N A s A 的月球探测实践都表明 l[]
,

采用停泊轨道中转发射月球卫星

的方法比较安全可靠
,

对发动机技术的要求相对较低
.

它是让飞行器首先进入一个绕地

心运动的停泊轨道
,

然后从停泊轨道上的某点第二次点火
,

进入地月转移轨道
.

考虑到

点火过程可能存在误差
,

在进入地月转移轨道后应该有一次或更多次的轨道修正
.

飞行

的最后阶段
,

飞行器在接近月球时被月球引力场俘获后将再次点火
,

从地月转移轨道变

轨
,

最终到达指定的月球卫星轨道
.

发射月球卫星的完整飞行过程类似于 N A s A 登月计

划 L u n ar P r o s p e e t o r
( 19 9 8 ) 的情形

,

如图 1 所示
.

参考 N A s A 的部分技术文件
,

就轨道而言
,

月球卫星发射的成功依赖于对以下四方

面的详细研究
:

( l) 约束条件的选取及其对飞行轨道的影响
; ( 2 ) 飞行轨道的精密计算 ;

(3 ) 各种误差源 (摄动模型
、

点火误差 ) 对飞行轨道的影响 ; (4 ) 用于卫星轨道调控的实时

精密轨道确定
.

月球卫星飞行轨道的设计可分为两部分
:

对地月转移轨道段的飞行而言
,

轨道设计
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图 1 发射月球卫星的完整飞行过程
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的任务是选取恰当的 飞行器初始状态
,

使得在

某个时刻飞行器进入月球引力作用范围
.

假定

初始历元 t ;
时刻飞行器在地心天球参考系中

的状态为 (
, 1 , ” 1

)
,

则可利用数值积分的方法模

拟生成一条轨道
.

若选定进入月球引力作用范

围的历元为 亡:
,

此时月心在地心天球参考系中

的位置为
, M ( t

Z
) (可从数值历表 D E 4 o 3 /L E 4 o s

中算出 )
,

则应有
:

l
,

( t
Z ,

t l , , 1 ,
t, 1

) 一
, M。

2
) l <

1 73 8 0 k m
,

其中
,
(t

Z ,

t l , , 1 , ” 1

) 是一条初始状态

如上所述的轨道在 t Z
时刻的位置

.

月球近似为

半径 1 738 k m 的球体
.

而在进入月球引力作用

范围后
,

飞行器的变轨主要决定于发动机的推

力
,

但在两次变轨过程之间
,

飞行器所受的力

为月球引力以及其它摄动力
.

对该段飞行而言
,

轨道设计的任务是选取恰当的变轨时刻

以及点火加速度使得飞行器最终能到达预先指定的月球卫星轨道
.

1 99 5 年
,

中国科学院上海天文台曾参加由航天部主持的登月轨道设计工作
,

尽管该

计划最终未能实施
,

上海天文台的工作成果还是获得了国内有关专家的好评
.

特别是我

们在这些工作的基础上建立了功能较全面的轨道设计软件系统
.

本方案的部分内容即来

自于该工作
,

同时我们也指出针对月球卫星飞行轨道应进一步开展的工作
.

2 月球卫星飞行轨道的约束条件

飞行器状态的六个运动 自由度 (三个位置
,

三个速度 ) 并不互相独立
,

它们受到约束

条件的制约
,

而且不同的月球卫星计划可能会有不 同的约束条件
.

本方案参考了拟议中

的我国 9 21 计划以及 N A s A 的 L u n ar rP os eP ct or 的部分约束条件
,

并在此基础上说明月球

卫星飞行轨道的设计方案
.

约束条件大致分为两类
:

运动学约束和动力学约束
.

运动学约束条件只与太阳
、

月球
、

地球
、

飞行器和观测站的相对位置有关
.

大致应

包括
:

·

基于能量
、

热和姿态控制的考虑
,

在进入地月转移轨道和变轨进入月球卫星轨道时
,

太阳相对于飞行器太阳板的角度应为 9 00 左右 ;

·

在进入地月转移轨道后的几小时以及进入月球卫星轨道的变轨过程中
,

要求飞行器

不得处于地球阴影中 ; 以减少因光电源问题使通讯中断或姿态失控而产生的风险 ;

·
进入月球引力作用范围进行月球卫星轨道的变轨时

,

月球应处于远地点附近
,

以有

利于降低对变轨能量特别是轨道平面改变的能量要求 ;

.
在飞行器进入地月转移轨道后要求其处于地面观测网的跟踪范围之内

,

以利于实时

轨道确定并进而进行轨道纠正控制 ;

. 飞行器在月球附近变轨时应在地面观测网的跟踪范围之内
.

本方案假设我国的地面

观测网由喀什
,

北京和厦门三站组成
,

可观测的条件是月球地面高度角大于 1 50
.
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动力学约束是对月球卫星飞行轨道的动力学的约束
,

包括以下 内容
:

. 飞行器有多次点火过程
.

第一次是从地面发射站点火进入停泊轨道
.

第二次点火过

程是从停泊轨道上某处进入地月转移轨道
.

在进入月球引力作用范围后还有多次为

变轨点火过程
.

本方案暂时假定点火是瞬时冲量改变过程 ;

。
停泊轨道入轨点的位置在地固系中的坐标以及停泊轨道的轨道倾角均由地面发射站

决定
.

停泊轨道的入轨参数
,

再加上停泊轨道的入轨历元决定了停泊轨道在地心天

球参考系中的轨道倾角 I 和升交点经度 口 ;

.
进入地月转移轨道时

,

为充分利用停泊轨道的轨道速度
,

飞行器瞬时速度的增量方

向与原速度方 向一致
,

即仅提高速度而不改变其方向 ;

月球卫星轨道的变轨过程强烈依赖于发动机的具体技术参数
,

但由于对飞行器发动

机的性能知之甚少
,

无法考虑飞行器进入月球引力作用范围后变轨的约束条件
.

在这里

仅就最简化的情况说明轨道设计的方案
,

即假定通过一个瞬时冲量过程飞行器就进入月

球卫星轨道
.

月球绕地心运动的周期约为 29
.

6d
,

在 1个月里
,

根据对飞行器太阳板的光照约束和

应进免地球阴影的约束条件
,

可以大致决定满足约束条件的着月 日期
.

其计算较简单
,

只要从 D E 4 0 a/ L E 4 03 精密历表中获得地球
、

太阳和月球的相对位置即可验证约束条件是

否得到满足
.

满足光照条件的着月 日期决定于月球的绕地运动
,

而满足可观测条件的着

月时刻则决定于地球的自转运动
.

由于地面跟踪对通讯控制特别是对轨道纠正的极端重

要性
,

这里略加说明
.

从历表中可算出月心相对于地心的位矢
,

考虑岁差章动和地球自

转后可将其旋转至地固系
,

然后平移至台站的站心
,

并将其旋转至站心参考系
,

根据站
J

心坐标即可计算出月心相对于地面观测站的高度角
.

停泊轨道面在地心天球参考系的指向由两个轨道根数 口
、

I 所确定
,

根据前面的约

束条件
,

I 的值已预先指定
.

计算表明
,

根据停泊轨道的入轨历元可以确定升交点经度
a

.

不同的停泊轨道入轨历元对应于不同的格林尼治恒星时 e : ,

停泊轨道在地心天球参

考系的指向随之而相应变化
.

考虑到 火大致在 2h4 内变化 27r
,

则 口 也将在 2h4 内变化

2二
.

这意味着一天内必有一段入轨时刻使得对应的停泊轨道面进入月球引力作用范围
.

若飞行器在停泊轨道上的位置和速度分别为
,
和 。

,

则地月转移轨道入轨点的状态

应该是 , 1 二 , , ” ; = Vl 可回
,

其中 Vl 是地月转移轨道的入轨速度
.

有了以上的初值
,

就

可计算出一条轨道
。

现在需要选取合适的参量值 (停泊轨道入轨历元
,

停泊轨道上的滑行

时间以及地月转移轨道的入轨速度 ) 使得对应的轨道满足前面的所有约束条件并在指定

的时刻到达月球引力作用范围内
.

3 计算月球卫星飞行轨道的数值方法及受摄模型

月球卫星飞行轨道的力学特点是
:

在地球引力作用范围内
,

其受力以地心引力为主
,

轨道是以地心为焦点的极扁的受摄椭圆轨道 ; 而在进入月球引力作用范围后
,

受力以月

心引力为主
.
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由于飞行过程中受力复杂
,

不可能用分析方法给出其运动方程的严格解
,

而必须采

用数值积分的方法来考察摄动因素对轨道计算的影响以及考察发动机点火的误差对飞行

轨道的影响
.

R K F 积分器
,

即龙格 一 库塔方法
,

具有单步法的主要优点
,

即可灵活改变

步长
,

且其程序实现比较简单
.

在月球卫星的飞行过程中
,

有很长一段时间的飞行是近

似的自由运动
,

此时所受摄动较小
,

因此数值积分时可适当放大步长以节省积分时间
.

而在地面或月面附近时
,

因为受力变化较大
,

需使用较小的积分步长才能保证积分的精

度
.

R K F 由于可灵活改变步长
,

在保证精度的同时提高计算速度
.

为了准确计算月球卫星飞行轨道
,

还需要详细地考虑飞行器在飞行过程中受到的所

有摄动的作用
.

在舍去了影响较小的摄动模型后
,

采用 R K F 7 ( s) 方法计算一条轨道需要

的时间仍然较长
。

考虑到月球卫星飞行轨道的具体特点
,

可进一步在精度范围内对摄动

模型进行简化处理
,

以节省计算时间
.

计算中较复杂的模型有大气阻力摄动
、

地球形状

摄动以及月球形状摄动等
.

大气阻力的计算采用了 M S I s 90 大气密度模型
。

虽然该模型计算比较复杂
,

但由于月

球卫星很快就飞出了大气层
,

故其计算耗用的时间不多
.

计算表明
,

在地面高度为 10 00

km 以上时
,

可不考虑大气阻力摄动
,

此时的大气阻力对轨道已不再有显著影响
.

地球形状摄动则要复杂得多
.

G E M
一

T 3 引力场模型将地球引力势展开至 50 x 50 阶

次
,

即总共要对 1 2 00 多项求和
.

注意到因子 (A e/ R )
” ,

其中 A
。

为地球赤道半径
,

R 为

地心距
.

当 R > 1 0A
。

时
,

J :
及更高阶的形状摄动贡献总和将小于 10 一 9 ,

故可对地球形

状摄动计算简化处理如下
:

当 R < 10 A
。

时
,

完整计算 50
x

50 阶次的 G EM
一

T 3 模型 ; 而

当 R > 10 A
。

时
,

只计算 J :
项 的形状摄动贡献

.

经过这样简化处理后
,

计算时间可节省
6 0% 、 70 %

,

而其误差只有约 30 m
.

和地球类似
,

月球的形状也不规则
,

其摄动影响计算也较复杂
,

美国 eT
x a s
大学空间

研究中心 c s R 根据多次登月飞行采集到的实际数据建立了月球的 70 x 70 阶次的引力场

模型
,

各球谐函数的系数值都在 10 一 “ 、 10 一 4
间

,

其处理可采用类似的截断简化方法
.

计

算表明
,

其精度大约是 100 、 2 00 m
。

4 标准 (n
o m in al ) 飞行轨道的搜索

标准飞行轨道指一条满足所有约束条件的飞行轨道
.

参考 N A s A 的有关资料和我们

参加航天部登月计划预研的经验
,

轨道设计的基本思想可表述为
:

首先在尽量满足约束

条件的前提下
,

利用简单的模型获得较好的初始参数
,

使得飞行轨道能至少进入月球引

力作用范围 ; 然后在精确的数学力学模型和数值计算的基础上
,

调节参数使得飞行轨道满

足所有约束条件并在指定的时刻进入月球引力作用范围 ; 最后经过变轨过程进入月球卫

星轨道
。

月球卫星轨道的设计强烈依赖于飞行器进入月球引力作用范围后的变轨参数
.

虽然由于缺乏关于发动机的信息无法给出具体 的变轨过程
,

但其基本思想与前面两步骤

是类似的
.

根据搜索计算目标函数的不同
,

将标准飞行轨道的搜索分为三阶段
.

.4 1 进入月球引力作用范围

要成为月球卫星
,

首先要进入月球引力作用范围而被月球引力俘获
.

在寻求进入月
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球引力作用范围的搜索中
,

由于月球引力较小
,

暂不考虑月球引力
,

同时作为近似也忽

略所有其他的摄动影响
.

这样简化的好处是在给定地月转移轨道入轨点的状态后
,

可直

接利用二体问题分析解算出轨道
,

而不必进行数值积分
。

飞行器在任一时刻 t 的状态可

计算如下
,

先计算平近点角 M 二 lM + 。 (t
1 一 ot )

,

解 K即 ler 方程
:

E 一 。 is n E 二 M
,

求得

E 后代入二体问题公式即可算出 t 时刻的状态
: , = a( co , E 一 e) p + a( 1 一 护 ) l/

“ is n E Q
,

。 = (G M
。
)
’ / 2川一 isn E p +( 卜ez) lz/

c os E侧
.

p
、

Q 分别是近地点和半通径方向的单位矢

量
,

G M 为地球引力常数
.

飞行器进入月球引力作用范围的标志是
: , 一 , M < 1 7 3 8 0k m

.

.4 2 地月转移轨道的精密计算

前一步给出的一些参数实际上是搜索标准轨道的初值
,

在此基础上采用完整的摄动

模型来积分运动方程
,

对应的轨道可能无法在指定的时刻进入月球引力作用范围的指定

区域
.

这是因为在给出上述初值时完全没有计入月球的引力和其它摄动
.

但一般来说
,

上述初值对应的轨道 已进入月球引力作用范围内
.

现在的任务是进一步调节初始轨道参

数
,

使得对应的地月转移轨道能尽量满足约束条件
。

在这一步的搜索中
,

原来的初始参

数都有可能变化
,

而其搜索的间隔应相应地减小以保证进入月球引力作用范围
.

.4 3 月球卫星的变轨

在进入月球引力作用范围后
,

飞行器被月球引力俘获
, ,

但要进入指定的月球卫星轨

道还需要进行一系列的变轨过程
.

若飞行器的技术性能较好
,

变轨设计将相对较简单
,

此时应满足的重要约束是节省飞行燃料和较好的地面可观测性
。

我们将在获得飞行器发

动机的更详细的资料后
,

在 已建立的登月轨道设计软件的基础上对卫星变轨设计稍作改

动
,

即能迅速地给出具体的变轨方案

5 误差分析以及飞行轨道的实时确定

任何一个航天计划的实施都依赖于对飞行过程 中误差源的详细分析
。

一方面在方案

论证和可行性研究阶段
,

通过误差分析可对飞行器的技术指标提出较明确的要求
,

另一

方面
,

飞行器发射后由于各种未预料到的误差的存在
,

需要迅速评估这些误差对此后的

飞行轨道的影响
.

对前一方面的研究
,

N A S A 采用了一种称为协方差分析 的方法
.

其核

心思想是将飞行器发动机的各项技术指标的误差作为待考察的随机误差源
,

通过计算这

些误差随轨道运动的传播进而评估它们对飞行轨道的影响
.

上海天文台虽然尚未针对月

球卫星飞行轨道进行详尽的协方差分析
,

但早在 19 9 1 年就建立了自己的协方差分析算

法
,

编制了相应的软件并成功地应用于天文学和天文地球动力学的研究
。

将我们已有的

工作略加改进即可应用于对月球卫星飞行轨道的分析
。

特别是在获得更详细的飞行器发

动机参数后
,

我们将讨论

·

发动机的加速和定向应要求多少精度才能满足通讯
、

测控和轨道纠正的要求 ;

·
摄动模型的误差会要求多大的轨道纠正量 ;

.
现有月球引力场模型的误差对为维持月球卫星轨道而进行的轨道纠正有何要求

,

能

否满足为实现其科学 目的而提出的定轨要求
.
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飞行轨道的实时确定为飞行轨道的纠正提供重要的数据
.

上海天文台长期从事飞行

器轨道的精密确定工作
,

并已建立了较完备的数据分析软件
.

建立针对于月球卫星飞行

的定轨软件完全可以借鉴我们已有的工作
.

结合前面的协方差分析软件
,

我们将针对月
.

球卫星飞行计划具体研究下列问题
:

.
为满足飞行器的测控要求

,

地面跟踪网应如何分布才是最佳 ; 其观测的精度应达多

少 ;

.
在观测资料较缺乏时

,

如何较可靠地确定轨道 ;

.
在月球卫星达到预定轨道后如何利用该卫星的跟踪资料以较高精度确定其轨道

.

最后给出利用我们已建立的软件初步设计的一条月球卫星飞行轨道
.

地月转移轨道

入轨时间 0T 为 1 2h o o m o o s
.

o
,

J
uen

,

2 9
,

2 00 0
.

在地心天球参考系中的轨道半长径 2 1 2 3 0 7
.

7 7 0

km
,

偏心率 0
.

96 9 0 2
,

倾角 4 3
0

.

0
,

近点经度 4 5
0

.

9 9 9
,

升交点经度 6 7
0

.

0
,

平近点角 0 0
.

0 0
.

变

轨 :1 月球俘获轨道
,

时间 lT = 0T + 69 .6 1 1 1 l l h
,

月心距 6 3 02 .4 km
,

变轨所需的速度增量

1 1 75
.

3 m /
。 ,

变轨后相对于月心赤道参考系部分轨道半长径 7 2 30 .6 km
,

偏心率 0
.

74 46
,

倾角 8 90
.

9 1 3 3
.

变轨 :2 近月距较小的轨道 几 = lT + 4 9 2 60
, ,

月心距 1 8 51
.

6k m
,

速度增

量 (原速度方向 )一 390 m /
。 ,

变轨后半长径 2 2 26 .5
km

,

偏心率 .0 1 743
,

倾角 8 90
.

9 1 33
,

变

轨 :3 偏心率较小的轨道 sT 二 乃 + 2 20
, ,

月心距 1 8 39 .8 km
,

速度增量 (原速度方向 )一 1 20

m s/
,

变轨后半长径 1 877 .0 km
,

偏心率 .0 0 2 48
,

倾角 8 90
.

9 1 3 3
.

变轨 :4 月球极卫星圆轨

道 几 = 几 + 72 97
, ,

月心距 18 39 .8 k m
,

速度增量 31
.

8 m /
s ,

变轨后半长径 1 8 39 .9 k m
,

偏心率 7
.

3 x 10 一 5 ,

倾角 9 0
0

.

0 4
.
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