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定常幅值小推力登月飞行器轨道研究
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摘　要: 进行了基于平面三体模型的登月飞行器轨道控制方法的研究; 研究了从近地低轨道到近月低轨道的

飞行轨道; 给出了在地球逃逸段、惯性漂移段和月球捕获段的运动轨迹和关键点的参数。提出使用“远地点可

达”概念完成了地球逃逸段发动机推力终点的选择和使用飞行器相对月心能量完成了在月球捕获段止推发

动机工作初始点的选择。
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Abstract: T he fligh t tra jecto ries from low earth park ing o rb it (L EO ) to low lunar park ing o rb it (LLO ) based

on a p lanar th ree2body model are studied. T rajecto ries and som e key param eters of the th ree stages, the

earth escape stage, coast arc stage, and lunar cap tu re stage, are p resen ted as w ell. T he concep t of“coverage

apogee”and the selenocen tric energy are first, respectively, in troduced to accomp lish the term inal po in t

determ ination of the earth escape stage and the in it ia l po in t determ ination of the lunar cap tu re stage.
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　　以核裂变火箭发动机、电弧加热发动机、磁等

离子体发动机和静电离子发动机为代表的小推力

发动机作为最有前途的一代发动机, 在航天领域

日益受到越来越多的重视。与传统的以化学推进

剂为燃料的发动机相比, 它具有比冲大、推力小、

作用时间长和可节省较多燃料的特点, 因此将被

广泛地应用于长期的弱重力梯度场 (非起飞和着

陆段)飞行中, 尤其是真空飞行段[1 ]。

与传统的飞行器轨道研究相比, 小推力发动

机飞行器轨道研究也有很大的不同。传统的轨道

研究由于发动机工作时间较短、一般可忽略不计,

可以将其作用结果考虑为速度脉冲, 通过基于二

体模型的解析法或考虑多种摄动因素后用数值法

进行求解[2, 3 ]; 小推力发动机飞行器由于受到长期

的发动机推力作用影响, 轨道的变化是一个“渐

变”的过程, 因此对飞行器运动的控制也是一个长

期的不可忽略的过程。目前对小推力飞行器的轨

道研究主要是应用最优控制理论进行研究[4, 5 ]。

本文将飞行器的轨道划分为 3 个阶段。第一

阶段为飞行器从地球附近的环绕轨道经过发动机

持续工作时间段 tescape的过程; 当达到一定条件

时, 发动机停止工作, 飞行器在地月引力的作用下

继续向月飞行; 在能够被月球捕获的某一时刻, 发

动机再次工作一个时间段 tcap ture, 通过衰减飞行器

相对月球的运动速度, 在最终时刻 tf 之后, 形成环

绕月球运动的卫星。

1　近地段 (地心逃逸段)轨道

在地月固联相对坐标系中, 不计大气阻力的

以地球为中心引力星体、月球为摄动星体的飞行

器三体问题的动力学方程为
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式中: Λ1 为地球引力常数, Λ1 = Gm e; Λ2 为月球引

力常数, Λ2 = Gm m ; r1 为飞行器到地心距离; Η1 为

地月联线与飞行器到地心联线间的夹角; v r1和 v Η1
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为飞行器沿 r1 和垂直于 r1 方向的速度分量; r2 为

飞行器到月心距离, r2= rmoon2söc= ( r
2
1- D r1co sΗ1+

D
2) 1ö2; Ξ为月球绕地球的公转角速度; D 为地月

平均距离; a1 ( t) 为推力加速度, a1 ( t) = T ö(m 0 -

mαt) , 0≤ t≤ tescape; T 为发动机推力, 幅值恒定; m 0

为飞行器初始质量, m 0 = m L EO; mα为发动机燃料

消耗率。

考虑到飞行器在相对坐标系中的初始条件为

飞行器在圆形的环绕轨道运动, 有

v r1 (0) = 0

v Η1 (0) =
Λ1

rL EO
- ΞrL EO

r1 (0) = rL EO

(2)

式中: rL EO为初始轨道地心距。

引用二体模型中的概念, 为使飞行器的“远地

点”最终能够达到月球附近, 末端条件可以写成

Ω=
r

2 - Ρ{1 + [ 1 + Ρ(Ρ - 2) co s2Β]1ö2} -

(D - rm c) = 0 (3)

式中: D 为地月平均距离; Ρ= rv
2öΛ, Λ为中心引

力体引力常数, r 为飞行器地心距, v 为飞行器在

惯性坐标系中的速度; Β为飞行器在惯性坐标系

中的发射角 (高低角) ; rm c为理想远地点距月心距

离; 应有û rm cû≤rSO I, rSO I为月球影响球半径; 如果

远地点可达月球影响球, 则有 rm c= rSO I; 对于直接

“瞄准”月球发射的飞行器, 有 rm c= 0。

列写哈密尔顿函数为[6, 7 ]

H = Κv r1vαr1 + ΚvΗ1vαΗ1 + Κr1 rα1 + ΚΗ1Η
õ

1

依据庞德里亚金极值原理, 得到控制方程

5H ö5u = 0 (4)

可以得到最优推力控制角有

u 3 = arctan (- Κv rö- ΚvΗ) (5)

伴随方程为
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贯截条件为

Κv r1 ( tf) = Ν 5Ω
5v r1

, ΚvΗ1 ( tf) = Ν 5Ω
5v Η1

Κr1 ( tf) = Ν 5Ω
5r1

, ΚΗ1 ( tf) = Ν5Ω
5Η

(7)

式中: Ν为拉格朗日乘子。

另外, 在末端还应满足

H ( tf) = - 1 (8)

2　惯性漂移段 (Coast A rc)登月飞行器

　 的轨道

　　作为登月飞行器轨道中一个重要环节, 飞行

器在地球逃逸段和被月球捕获阶段这两个受控飞

行阶段之间, 有一段从地球到月球的无控飞行段。

其动力学方程式与式 (1) 所描述的地心三体动力

学方程式非常类似, 只是没有控制力项。因此, 在

这个阶段发动机不工作, 也就没有燃料损失。这里

直接列写此阶段的动力学方程。
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其中各变量的定义和前一节类似。

研究飞行器距离月心较近的漂移轨道时 (图

1) , 不难看出, 飞行器轨道相对于月心的能量始终

大于零; 即: 飞行器最终如果不进行制动, 将飞出

月球的影响球 (或击中月球)。这一结果与所知的

登月飞行器轨道的常识是吻合的: 所有从地球飞

入月球影响球无控飞行器的轨道都是双曲线。而

且, 飞行器如果不进行制动, 其相对月心的能量基

本保持不变。
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图 1　月球“逃逸”段和捕获段飞行器在月心

相对坐标系中的月心能比较

F ig 1　Energy of the coast arc stage and lunar cap tu re

stage in the selenocen tric rela t ive coo rdinate system

3　月球“逃逸”段轨道

实际近月段飞行过程中, 飞行器是一个在反

推控制力作用下的下降过程, 这涉及下降段初始

点的选取问题。实际的仿真结果也表明, 如果止推

条件选择不当, 飞行器不仅不能获得应有的速度

形成环月轨道, 还可能或者以较大速度撞击在月

球上, 或者逃逸出月球影响球。可作如下假设: 飞

行器从近月的低轨道起飞, 质量不断增长 (燃料消

耗率为负) , 在推力作用下逃逸。这个假设不仅要

求飞行器在推力的终点达到和上节中漂移段末端

具有相同的条件, 而且必须满足在推力终点飞行

器的质量和地球逃逸段末端质量m escape相吻合 (因

为漂移段无质量损失) , 这可通过猜测和调整在月

球低轨道时飞行器初始质量m LLO来满足。

在月地固联坐标系中, 以月球为中心引力星

体、地球为摄动星体作用下的飞行器三体问题的

动力学方程为
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式中: Λ1, Λ2, r1, Ξ 和D 的定义与上节类似; a2 ( t)

为推力加速度, a2 ( t) = T ö(m LLO - mαt) , 0≤ t≤

m escape2。

初始条件为

v r2 ( t0) = 0

v Η2 ( tf) =
Λ2

rLLO
- ΞrLLO

r2 ( t0) = rLLO

(11)

式中: rLLO为低月轨道半径。

图 1 给出了月球“逃逸”段飞行器相对于月心

的单位质量能量。可以看出在逃逸过程中, 飞行器

的能量随着距月心距离的增加而增大, 并和漂移

段的能量曲线相交于一点。这一点就是在下一节

满足最终被月球捕获的反作用推力发动机工作初

始关键点。

4　近月段 (月球捕获段)轨道

飞行器月球捕获段的动力学方程和上节中所

述在月地固联坐标系中, 以月球为中心引力星体、

地球为摄动星体作用下的飞行器三体问题的动力

学方程 (10)一致, 这里不再赘述。所需要注意的是

推力加速度和上节中所述的不同, 应为

a2 ( t) =
T

m escape - mα[ t - ( tf - tcap ture) ]

tf - tcap ture ≤ t ≤ tf (12)

　　方程式在捕获段初始点的初值为上节中漂移

段的终点值。

终端约束条件为

Ω(v rf, v Ηf, rf, tf) =

v r2 ( tf) = 0

v Η2 ( tf) +
Λ2

rLLO
- ΞrLLO = 0

r2 ( tf) - rLLO = 0

(13)

　　图 2 给出了月球捕获段飞行器在地心惯性系

中的运动轨迹。

图 2　月球捕获段飞行器在地心惯性坐标系

中的运动轨迹

F ig 2　T rajecto ry of the lunar cap tu re stage in the

geocen tric inert ia l coo rdinate system
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图 1 是在水平推力作用下, 月球“逃逸”段和

捕获段飞行器在月心相对坐标系中相对于月心的

单位质量能量的比较曲线。可以看出, 在捕获过程

中, 飞行器的能量从漂移段的能量曲线中一点 (反

作用推力发动机工作初始点)开始, 随着距月心距

离的减少而降低; 并且和“逃逸”段的能量增长曲

线吻合的较好。通过能量的降低, 飞行器最终成为

一颗环绕月球的卫星。

5　仿真结果

初始地心环绕低轨道高度 rL EO = 200km ; 发

动机推力 T = 9N ; 环绕轨道初始质量 m L EO =

300kg; 发动机燃料质量损失率mα= 4. 6×10- 4kgö

s; 发动机比冲 I sp = 2000s。可以计算求得, 飞行器

在初始轨道时推重比 T öW = 3×10- 2m ös2。

飞行器在近地段发动机工作时间约为1. 953d

(168720s) , 此过程中, 飞行器环绕地球10. 88圈;

在距离地心大约 7. 278×107m 处停止工作; 此

时, 飞行器质量约为 222. 38kg。接着, 飞行器完成

了无控的惯性漂移段飞行, 此阶段飞行器共飞行

3. 558d (307440s)。在距离地心约 3. 728×108m

(月心距约为 2. 00×107m ) 处, 发动机再次工作约

0. 356d (30720s) ; 在距月面约 3. 82×105 处, 发动

机停止工作。整个飞行过程中, 飞行器发动机工作

时间为 2. 308d (199440s) ; 到达月心捕获段终点

飞行器质量 208. 26kg。

图 3 为分别在地心逃逸段、漂移段和月心捕

获段 3 个阶段飞行器在地心惯性坐标系中的完整

运动轨迹。

图 3　三个阶段飞行器在地心惯性

坐标系中的完整运动轨迹

F ig. 3　T rajecto ry of the th ree stages in the

geocen tric inert ia l coo rdinate system

6　结　论

本文进行了基于平面三体模型的登月飞行器

控制方法的研究。仿真结果表明了使用“远地点可

达”概念完成了地球逃逸段发动机推力终点选择

和使用飞行器相对月心能量完成了在月球捕获段

止推发动机工作初始点选择的有效性。仿真结果

还表明将小推力发动机应用于登月飞行具有比使

用传统的常规化学火箭的登月飞行节省燃料、增

大有效载荷的优点。
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