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摘　要 :利用 GSFC/ NASA/ USA的 GEOD YN Ⅱ软件 ,并引入 J PL/ NASA/ USA最新的 165×165阶次的月

球重力场模型 L P165P ,通过对该模型进行截断 ,仿真计算了不同阶次的月球重力场模型对轨道演化的影响 ,

在相同的重力场模型下 ,计算了不同轨道高度、不同倾角和不同轨道偏心率的轨道演化情况。大量的仿真计

算表明 ,高倾角、圆轨道的中低轨 (150 km或 200 km)绕月飞行器具有相对稳定的轨道演化特征 ,在不进行任

何调整的情况下 ,其轨道持续运行时间超过 1 a。同时计算表明 ,轨道积分过程中可以截断月球重力场模型至

100阶次而不损失精度。
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　　现阶段 ,我国探月计划“嫦娥 1 号”工程主要

实施的是与探月目标密切相关的第一阶段“绕月

工程”,其中 ,绕月飞行器的轨道寿命是轨道设计

部门尤为关心的一个问题。本文的仿真计算工作

是基于 GSFC/ NASA/ U SA 的 GEOD YN II轨道

分析软件[1 ,2 ]的 ,仿真计算中的输出结果采用的

坐标系是 J 2000. 0 月心天球坐标系 ,时间系统为

U TC ,日月等天体的位置采用 J PL D E405/ L E405

历表计算。为了分析不同阶次的月球重力场模型

对轨道演化的影响 ,在计算中对模型分别进行了

截断至 50、100、140 阶次的计算。国内已有学者

作过相关方面的研究工作 ,文献[ 3 ,4 ]从解析法的

角度考虑了绕月卫星运行寿命的问题 ,主要考虑

的是月球重力场模型低阶项的线性摄动影响。

1　同一月球重力场模型下不同轨道
高度的轨道演化分析

　　月球重力场模型采用 L P165P截断至 100阶

次进行了轨道的仿真计算 ,月球平均半径取为

1 738 km ,初始轨道高度分别设计为 50 km、100

km、150 km、200 km ,初始偏心率为 0. 000 5 ,倾

角为 90°。经过试算后表明 ,10 s 的积分间隔和

30 s的积分间隔在精度上没有明显区别。本文采

用 30 s的积分间隔 ,仿真计算弧段取为 1 a。计

算结果如表 1 所示 ,表中 ,Δa、Δrp、Δra分别为半

长轴、近月点和远月点的变化 ;Δe、Δi分别为轨道

偏心率和倾角的变化 ;Δt是飞行器运行的时间。

以 50 km高的飞行器轨道为例 ,在所仿真的

受力环境中 ,运行的时间为 55. 4 d ,即经过 55. 4 d

之后 ,飞行器近月点的距离小于月球平均半径 ,从

而撞击月球表面 ,无法继续飞行 ,这由图 1 (a)中

近月点的变化曲线很容易看出。同时由图 1 (a)

可以得出 ,飞行器在运动过程中倾角的变化幅度

很小 ,并且呈现出很强的周期性 ,偏心率则呈现很

强的长期变化趋势。飞行器半长轴的变化可以直

接反映其能量的变化 ,仿真计算中所给出的力基

本上都是保守力 ,因此半长轴的变化非常小 ,整个
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运行期间只变化 141. 752 m。

为进行比较分析 ,同时给出了飞行器高度为

200 km时轨道的演化特征图。由图 1 ( b)可以看

出 ,对轨道不经过任何调整的情况下 ,给出了飞行

器运行 3 a 的情况。半长轴的偏离值仅有

49. 223 m ,运行过程中 ,偏心率呈长周期变化趋

势 ,3 a后 ,其偏心率变为 0. 014 64 ,与初始的圆轨

道已经有了很大程度的偏离。为了保证飞行器探

测任务的正常进行 ,在飞行器运行期间 ,必须要施

加小推力改变轨道的偏心率 ,使其保持在初始值

附近。

表 1　同一月球重力场不同高度下

飞行器轨道根数的变化

Tab. 1　Variation of Orbital Elements Under Different

Height with Same L unar Gravity Model

h/ km

50 100 150 200

Δa/ m 141. 752 - 269. 829 679. 215 - 49. 223

Δrp/ m - 49 897. 24 - 99 690. 896 - 98 967. 839 27 356. 671

Δra/ m 49 633. 300 99 151. 238 100 326. 269 - 27 455. 117

Δe 0. 027 6 0. 049 6 0. 052 7 0. 014 1

Δi/ (°) - 0. 003 8 - 0. 001 2 0. 001 0 0. 830 7

Δt/ d 55. 41 166. 87 365 1 095

图 1　不同高度处圆形极轨飞行器远月点 ( Ⅰ) 、半长轴 (Ⅱ) 、近月点 (Ⅲ) 、偏心率和倾角的变化 (100阶次重力场)

Fig. 1　Variation of Apolune (Ⅰ) , Semi2major Axis (Ⅱ) , Perilune ( Ⅲ) , Eccentricity and Inclination of a

Polar L unar Satellite with Different Height

2　同一月球重力场模型下不同倾角
的轨道演化分析

　　仿真计算中 ,选取 165阶次的月球重力场模

型 L P165P ,分别以 50 km和 100 km高度处的近

圆轨道绕月飞行器为例 ,给出了近月点、远月点、

半长轴和倾角的变化曲线。为说明仿真情况 ,表

2给出了 50 km高度处不同倾角下轨道根数的变

化情况。

图 2 给出了初始轨道高度为 50 km 和 100

km时 ,对应表 2 给出的几种不同初始轨道倾角

(10°,70°,85°,90°)情况下轨道的演化情况。由图

2可知 ,对 100 km高度处的飞行器 ,在其他条件

完全一致的情况下 ,不同倾角处的飞行器表现出

的运动规律差别很大。10°倾角的飞行器的运行

时间仅为 15. 25 d ,而 70°和 85°倾角的飞行器能

持续运行 1 a ,这说明对高倾角的飞行器 ,轨道控

制更为容易 ,所需要进行的轨道调整的次数要少

于低倾角的飞行器。由图中同时可以看出 ,极轨

飞行器的运行时间仅为 166. 87 d ,这主要是因为

极轨飞行器对轨道高度比较敏感。计算表明 ,超

过 150 km 后 ,极轨飞行器运行的时间即可以达

到1 a以上 ,轨道寿命明显增长。超过这一轨道高

度之后 ,比较容易实现对轨道的在轨控制。

表 2　50 km高度处不同倾角下轨道根数的变化

Tab. 2　Variation of Orbital Elements Under Different Inclination with Same L unar Gravity Model

倾角 i/ (°)
10° 30° 50° 70° 75° 80° 85° 90°

Δa/ m 567. 18 277. 96 469. 15 899. 42 500. 50 849. 55 886. 15 127. 74
Δrp/ m - 48 631. 22 - 49 686. 67 - 49 119. 96 - 38 607. 74 - 49 379. 24 - 49 109. 86 - 49 013. 70 - 49 140. 61
Δra/ m 49 765. 58 50 242. 58 50 058. 27 40 406. 59 50 380. 25 50 808. 63 50 785. 99 49 396. 08
Δe 0. 027 5 0. 027 9 0. 027 7 0. 022 1 0. 027 8 0. 027 9 0. 027 9 0. 027 5
Δi/ (°) 0. 060 7 0. 025 1 0. 017 4 0. 003 2 0. 016 3 0. 023 0 9. 08×10 - 4 - 0. 003 7
Δt/ d 6. 92 13. 20 50. 61 365 59. 11 48. 86 111. 96 55. 41
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图 2　圆轨道飞行器在倾角为 10°、70°、85°、90°处的远月点 (Ⅰ) 、半长轴 (Ⅱ) 、近月点 (Ⅲ)与倾角的变化
Fig. 2　Variation of Apolune (Ⅰ) , Semi2major Axis (Ⅱ) ,Perilune ( Ⅲ) and

Inclination at Inclination of 10°,70°,85°,90°

3　同一月球重力场模型下不同偏心
率的轨道分析

　　文献[4 ,5 ]讨论了当轨道偏心率 e增大时 ,可

导致其近月距 rp = a(1 - e) ≤Re (月球赤道半径) ,

因此 ,在轨道运行过程中要特别注意对偏心率的调

整。下面以 165阶次的 L P165P模型为例 ,计算不

同的初始轨道偏心率对轨道演化的影响。

　　图 3给出了 50 km和 100 km处不同的初始

偏心率的飞行器在同一月球重力场模型作用下的

轨道演化情况。由图 3可以看出 ,同为近圆形轨

道的情况下 ,偏心率之间的细微差异对轨道不会

产生比较明显的影响。在偏心率明显增大后 ,对

轨道则会造成很大的影响。如将初始偏心率设置

为 0. 1时 ,在 50 km和 100 km的轨道高度处 ,该

偏心率的轨道无法正常运行。

图 3　e = 0. 000 5、0. 000 8和 0. 01时 ,飞行器在同一月球重力场模型作用下远月点 (Ⅰ)、

半长轴 (Ⅱ)、近月点 (Ⅲ)和偏心率的演化

Fig. 3　Variation of Apolune (Ⅰ) , Semi2major Axis (Ⅱ) , Perilune (Ⅲ) and Eccentricity Under Influe2
nce of Same L unar Gravity Field with e Equals 0. 000 5 , 0. 000 8 and 0. 01 Respectively

4　奔月飞行器轨道的演化分析

在飞行器进入月球引力范围之前 ,进行了飞

行器轨道演化的分析。仿真做法是 :给定飞行器

在奔月飞行入轨时的三维位置和速度 ,然后在力

学模型下积分生成一条奔月轨道 ,时间长度为 90

h ,记录此时奔月飞行器的位置。作为比较 ,还分

析了在奔月飞行过程中施加小的速度增量对轨道

演化造成的影响。具体做法是 :在 t = 18 h 时给

12
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飞行器的任意一个方向施加 2 cm/ s或者 50 cm/ s

的速度增量 ,然后每隔 10 h 施加 2 cm/ s 的速度

增量 ,比较 t = 90 h 时的位置偏差和速度偏差。

具体如表 3所示 ,表中数据为施加小的速度增量

引起的轨道终止时刻总的位置偏差和速度偏差。

表 3　施加速度增量引起轨道终止时刻总的

位置偏差和速度偏差

Tab. 3　Total Deviation of Position and Velocity at Orbit

Ending Point Caused by Velocity Increment

ΔR/ m ΔÛR/ cm·s - 1

初始速度增量为 2 cm/ s 24 910. 73 17. 94

初始速度增量为 50 cm/ s 196 545. 22 105. 34

　　从表 3可以看到 ,在给定的初始条件下 ,给飞

行器的任意一个方向施加一个小的速度增量 ,与

不作任何速度修正的轨道相比 ,在轨道终止时刻

会引起很大的位置偏差和速度偏差。当初始速度

增量为 2 cm/ s时 ,在轨道终止时刻总的位置偏差

会达到几十 km ,而速度偏差也会达到几十cm/ s ;

当初始速度增量增大为 50 cm/ s时 ,总的位置偏

差和速度偏差会增加一个量级。

5　不同阶次重力场模型对轨道的影
响分析

　　在仿真计算中 ,进一步分析了不同阶次的月

球重力场模型对轨道演化的影响。在绕月飞行器

的运行过程中 ,其主要摄动源是月球的非球形摄

动。深刻了解月球的非球形摄动对提高绕月飞行

器的定轨精度具有非常重要的意义[5 ,6 ]。由于目

前跟踪数据的精度和观测条件的限制 ,还无法得

出一个高精度的月球重力场模型 ,因此 ,在仿真计

算中 ,主要是通过不带误差的重力场模型不同阶

次之间的比较来分析其对轨道演化的影响。

计算过程中 ,飞行器的轨道选为近圆轨道 ,轨

道偏心率为 0. 000 5 ,轨道倾角为 90°。选取 50

km和 200 km两种轨道高度进行比较分析 ,对重

力场模型 L P165P的阶次分别截断至 140、100和

50阶次 ,对相互之间的差值进行计算分析。图 4

为 50 km高度处的情况。由图 4可以看出 ,高阶次

模型之间的差值对轨道的影响比较小 ,如 1652140、

1652100和 1402100三种情况 ,积分时段延续到 45

d左右时 ,不同模型在远月点、近月点和偏心率之

间产生的差值比较小。远月点、近月点的差值量级

在百 m左右 ,偏心率的差值量级则为 10 - 4。特别

是 1652140的情况 ,远月点、近月点的差值量级大

约在 20 m ,可见由于月球重力场确定过程中的限

制 ,模型中的高阶次位系数在轨道确定方面的贡献

比较差 ,对轨道基本上不产生什么影响。同时比较

165250、140250和 100250 的计算情况可以明显看

出 ,轨道远月点和近月点的差值比高阶次之间的差

值要高出一个量级。由此可见 ,月球重力场模型中

50～100阶次之间的中高阶位系数在低轨飞行器

的轨道确定方面占有比较重要的地位 ,要实现高精

度的低轨绕月飞行器定轨 ,必须要有高精度的高阶

次月球重力场模型。

另外 ,对 200 km高度处的情况也进行了分析。

在 200 km高度处 ,高阶次模型之间 (如 1652100和

1402100)在远月点、近月点和偏心率上反映出来的

差值很小 ,差值可达到 m级。165阶次与 140阶次

之间的差值甚至达到了cm级 ,这种差异在目前

图 4　50 km高度处飞行器重力场差导致的远月点 (Ⅰ) 、近月点 (Ⅲ)和偏心率的变化差异

Fig. 4　Difference Between Variation of Apolune ( Ⅰ) ,Perilune ( Ⅲ) and Eccentricity of a L unar Satellite Caused

by Difference Between Two L unar Gravity Models
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绕月飞行器的精密定轨中基本上可以忽略不计。

而高阶次 (165、140、100)与低阶次 (50)之间还是

有比较显著的差异 ,差值可达到百 m 级 ,这种影

响在精密定轨中不可以忽略 (由于篇幅有限 ,图

略) 。

6　结　语

本文通过大量的仿真计算 ,主要分析了低轨

绕月飞行器的演化特征及其轨道寿命问题 ,包括

同一重力场模型中不同轨道高度的飞行器的近月

点、远月点和偏心率、倾角等的变化规律 ,同一重

力场模型下不同倾角的飞行器轨道的演化规律 ,

同一重力场模型下不同偏心率的飞行器轨道的演

化以及不同重力场模型对不同高度飞行器轨道的

影响 ,以及奔月飞行器轨道的演化特征。通过多

种情况的分析和比较得出 ,200 km极轨圆轨道飞

行器是一个比较好的轨道方案。该特征的轨道比

较容易控制 ,只需要少量的小推力推进即可调整

好轨道姿态 ,同时在选择月球重力场模型时 ,可以

截取至 100 阶次 ,在不损失定轨精度的情况下可

以大大提高定轨的效率。
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Abstract : By using of GEOD YN Ⅱf rom GSFC/ NASA/ U SA and newly lunar gravity model

L P165P f rom J PL/ NASA/ U SA , the effect s on t he orbit revolutionary f rom different models

by t runcation to some degree and order are simulated and comp uted , t he orbit revolutionary

and analysis of orbital lifetime under different height , inclination and ellipticity wit h same lu2
nar gravity model are comp uted. The result s show that high inclination circular high orbit

(150 km or 200 km) has bet ter performance , wit h it s orbit lasting more t han one year with2
out alignment , and it s orbit can be comp uted with gravity model t runcated in degree and or2
der 100 wit hout losing it s accuracy.
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