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　　摘　要：针对人工太阳同步轨道的设计方法进行研究，通过施加法向连续推力调整升交点赤经（ＲＡＡＮ）变化
率。首次推导了升交点赤经在变方向推力作用下的周期摄动平均值的精确计算公式，解决了已有近似方法对相关

轨道参数的取值范围存在限制的问题，并给出了对应的轨道倾角周期摄动平均值计算公式。在分析 Ｊ２项摄动对
升交点赤经影响的基础上，给出了所需的法向连续推力幅值和一个轨道周期内对应的速度增量的计算方法。通过

数值仿真，校验了计算公式的正确性，分析了实现人工太阳同步轨道的连续法向推力对轨道倾角的影响，给出了连

续推力幅值随轨道参数的变化规律，并且提出了未来工程任务的应用建议。
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０　引　言

太阳同步轨道（Ｓｕｎｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｏｒｂｉｔ，ＳＳＯ）是
指轨道进动方向和速率与地球绕太阳周年转动的方

向和速率相同的轨道［１］，它的主要特点是太阳光对

轨道的照射角度基本不变而且周年重复。

目前，在对地遥感领域广泛应用的太阳同步轨

道可以称为自然太阳同步轨道，即Ｊ２项摄动是影响
升交点赤经变化的主要因素，以一定时间为间隔通

过施加有限推力控制（可近似为脉冲）的方式进行

轨道维持。对于此类轨道的研究主要涉及轨道参数

设计、摄动规律分析和控制策略制定等内容［２－３］。



自然太阳同步轨道的高度和倾角必须满足一定的限

制条件，并且考虑到简化卫星平台设计和为敏感器

工作创造有利条件等需求，工程应用中遥感卫星的

降交点地方时通常选择在某些较为集中的时段，如

晨昏轨道、正午轨道等，由此引起的集中分布给卫星

在轨的安全运行带来了威胁。

近年来，有学者开始针对人工太阳同步轨道的

设计方法进行研究，重点在于解除对半长轴和倾角

的严格限制条件，理论上甚至能够形成顺行的太阳

同步轨道。为实现利用人为控制调整升交点赤经变

化率的目的，可以采用施加连续法向推力且在纬度

幅角为１８０°的位置改变推力方向的方法［４－７］，分析

过程中需要计算对应的升交点赤经周期摄动平均

值，然而目前可查阅的文献尚未给出该积分值的精

确解析解。文献［４］给出的表达式仅在近地点幅角
为０°时无误差；文献［５－６］给出了近似解，但对于
偏心率较大情况存在不可忽略的误差；文献［７］仅
用一个符号代表该积分值，而未给出具体的表达形

式。采用类似思路，通过施加径向和横向连续推力

可以实现人工冻结轨道设计［８－１０］。有学者研究了

利用太阳帆实现人工太阳同步轨道的设计方法［１１］，

在连续推力应用方面，有关于地球同步卫星转移轨

道变轨控制方法［１２］和相对于椭圆轨道参考卫星悬

停设计方法［１３］的研究。

本文重点研究人工太阳同步轨道的设计方法，

推导在法向连续推力（在纬度幅角为１８０°的位置调
整推力方向）作用下升交点赤经周期摄动平均值的

精确表达式，给出所需连续推力幅值和一个轨道周

期内对应的速度增量的计算方法。通过数值仿真校

验给出的计算公式的正确性，分析连续法向推力对

轨道倾角的影响，给出连续推力幅值随轨道参数的

变化规律，并针对未来工程任务提出应用建议。需

要说明的是，本文在公式推导和分析过程中不考虑

卫星的质量，推力以加速度的形式表示。

１　自然太阳同步轨道的形成

由于实际地球质量的分布不均，赤道附近的附

加质量形成对轨道运动的附加力矩，使得轨道升交

点赤经的方向在惯性空间持续转动［１］。其中，地球

非球形引力Ｊ２项摄动为主要的影响因素。
令ｒｅ为地球半径、ａ为半长轴、ｉ为轨道倾角、μ

为地球引力常数，则在Ｊ２项作用下升交点赤经变化
率在一个轨道周期内的平均值为：

Ω
·

Ｊ２ ＝－
３ｎＪ２ｒ

２
ｅｃｏｓｉ

２ａ２η４
（１）

式中：ｎ＝ μ
ａ槡３，η＝ １－ｅ槡

２。

令ｈ为轨道高度，地球绕太阳转动速率为ｎｓ＝

１．９９１×１０－７ｒａｄ／ｓ，则太阳同步轨道的高度和倾角
满足如下关系［２］：

（ｒｅ＋ｈ）
７／２ ＝

３ｒ２ｅＪ２槡μ
２ｎｓη

４ ｃｏｓｉ （２）

图１给出了满足太阳同步轨道限制条件的轨道
高度和倾角的关系曲线。

图１　自然太阳同步轨道的高度和倾角关系
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２　人工太阳同步轨道的形成

对于高度和倾角不满足自然太阳同步轨道限制

的一般类型轨道，可以通过施加法向控制，使得升交

点赤经在Ｊ２项摄动和法向控制力共同作用下的平
均变化率满足太阳同步轨道的约束条件，即：

Ω
·

ａｖｇ＋Ω
·

Ｊ２ ＝ｎｓ （３）
令Ｗ为作用在卫星上的法向推力，根据高斯方

程，Ω的变化率可以写作如下形式：
ｄΩ
ｄｔ＝

ｒｓｉｎ（ω＋ｆ）
ｎａ２ηｓｉｎｉ

Ｗ （４）

式中：ｒ为卫星地心距，ω为近地点幅角，ｆ为真近点
角。

因此，实现人工太阳同步轨道设计的关键在于

求解升交点赤经的平均变化率，即式（４）在一个轨
道周期内的平均值。
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分析可知，ｓｉｎ（ω＋ｆ）的值在一个轨道周期内
在［－１，１］之间变化，为提高对升交点赤经的控制
效率，可以根据ｓｉｎ（ω＋ｆ）的值调整法向连续推力
的方向，使升交点赤经的变化率在整个轨道周期内

保持同号［４］。具体策略为：当０≤ω＋ｆ＜π时，Ｗ
取正值（或负值）；当π≤ω＋ｆ≤２π时，Ｗ取负值
（或正值）。

因此，升交点赤经的周期摄动平均值可以表示

为：

Ω
·

ａｖｇ＝
ｎｐ２
２πμｓｉｎｉ

Ｗ∫
２π

０

ｓｉｎ（ω＋ｆ）
（１＋ｅｃｏｓｆ）３

ｓｉｇｎ［ｓｉｎ（ω＋ｆ）］ｄｆ

（５）
关于式（５）中的积分项，在目前可查阅的文献

中均无精确解析表达式，近似表达对相关轨道参数

的取值范围存在限制，可能引起较大误差。本文经

过推导得到了升交点赤经周期摄动平均值的解析表

达式，并且对涉及到的轨道根数无限制，仅需满足物

理量定义即可，下面给出主要的推导过程。

令与真近点角 ｆ对应的偏近点角为 Ｅ，并根据
开普勒方程，式（５）中的被积函数主项可以写为如
下形式：

　 ｓｉｎ（ω＋ｆ）
（１＋ｅｃｏｓｆ）３

＝ｓｉｎω（ｃｏｓＥ－ｅ）（１－ｅｃｏｓＥ）
２

η６
＋

ｃｏｓωｓｉｎＥ（１－ｅｃｏｓＥ）２

η５

（６）

分别令Ｅ１、Ｅ２和Ｅ３为与 －ω、π－ω和２π－
ω对应的偏近点角，则式（５）可简化为：

Ω
·

ａｖｇ＝
ｎｐ２
２πμｓｉｎｉ

ＷＫ （７）

式中：

Ｋ＝Ｋ１－Ｋ２

　Ｋ１ ＝∫
Ｅ　２

Ｅ１

ｓｉｎω（ｃｏｓＥ－ｅ）（１－ｅｃｏｓＥ）
η５

ｄＥ＋

∫
Ｅ　２

Ｅ１

ｃｏｓωｓｉｎＥ（１－ｅｃｏｓＥ）
η４

ｄＥ

　Ｋ２ ＝∫
Ｅ　３

Ｅ２

ｓｉｎω（ｃｏｓＥ－ｅ）（１－ｅｃｏｓＥ）
η５

ｄＥ＋

∫
Ｅ　３

Ｅ２

ｃｏｓωｓｉｎＥ（１－ｅｃｏｓＥ）
η４

ｄＥ

进一步通过积分推导，可得式（５）中积分项的
解析形式：

Ｋ＝２ｃｏｓω
η [４ － ｅ－ｃｏｓω

１－ｅｃｏｓω
－ｅ＋ｃｏｓω１＋ｅｃｏｓ( )ω ＋

ｅ
２
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω

２
－ｅ２

ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )ω ]２ －

ｅｓｉｎ２ω
η４

ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω２＋

ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )ω[ ]２ ＋

２ｓｉｎ２ω
η４
（１＋ｅ２） １

１－ｅｃｏｓω
＋ １
１＋ｅｃｏｓ( )ω ＋Ｃ１

（８）
其中，Ｃ１与ω所在象限有关，具体形式为：

Ｃ１ ＝

－３ｅｓｉｎω
η５

ａｒｃｔａｎ２ ηｓｉｎω
１－ｅｃｏｓω

，
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω －ａｒｃｔａｎ２ －ηｓｉｎω

１＋ｅｃｏｓω
，
ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )ω －[ ]π，　ω∈［０，π）

－３ｅｓｉｎω
η５

ａｒｃｔａｎ２ ηｓｉｎω
１－ｅｃｏｓω

，
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω －ａｒｃｔａｎ２ －ηｓｉｎω

１＋ｅｃｏｓω
，
ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )[ ]ω ， ω＝π

－３ｅｓｉｎω
η５

ａｒｃｔａｎ２ ηｓｉｎω
１－ｅｃｏｓω

，
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω －ａｒｃｔａｎ２ －ηｓｉｎω

１＋ｅｃｏｓω
，
ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )ω ＋[ ]π， ω∈（π，２π











 ］

其中，ａｒｃｔａｎ２（·）为考虑象限关系的反正切函数。
将式（１）和式（７）代入式（３），可得连续推力幅

值：

Ｗ ＝
２πμ（ｎｓ－Ω

·

Ｊ２）ｓｉｎｉ
Ｋｎｐ２

（９）

进一步可得一个轨道周期Ｔ内所需的法向速度
增量Δｖ［９］：

Δｖ＝∫
Ｔ

０
Ｗｄｔ＝２πｎＷ （１０）

考虑ω＝０°的特殊情况，式（７）可简化为如下
形式：

Ω
·

ａｖｇ＝
２ｃｏｓω
πｓｉｎｉ

ａ
槡μ

（１１）

式（１１）与文献［４］的公式一致，但该式仅适用
于这种特殊情况，对于 ω为其他值的一般情况存在
很大误差。

文献［５－６］针对偏心率较小的情况提出了对
于升交点赤经的周期摄动平均值的近似公式，如下
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所示：

Ω
·

ａｖｇ≈
１

２πｓｉｎｉ
ａ
槡 [μ ４

η６
－４ｅ

２

η５
ｃｏｓ（２ω ]） （１２）

针对偏心率较大的情况，第３节将通过数值仿
真对比该近似公式与本文推导的精确公式的效果。

根据高斯方程，法向推力会对轨道倾角产生影

响，倾角的变化率可写为如下形式：

ｄｉ
ｄｔ＝

ｒｃｏｓ（ω＋ｆ）
ｎａ２η

Ｗ （１３）

因此倾角的周期摄动平均值可以表示为：

ｉ
·

ａｖｇ＝
ｎｐ２
２πμ
Ｗ∫

２π

０

ｃｏｓ（ω＋ｆ）
（１＋ｅｃｏｓｆ）３

ｓｉｇｎ［ｓｉｎ（ω＋ｆ）］ｄｆ

（１４）
与升交点赤经类似，可推导得到轨道倾角周期

摄动平均值的精确表达形式：

ｉ
·

ａｖｇ＝
ｎｐ２
２πμ
ＬＷ （１５）

其中，积分项对应的系数Ｌ满足如下形式：

　　Ｌ＝２ｓｉｎω
η４

ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓω

－ｅ＋ｃｏｓω１＋ｅｃｏｓ( )ω －
ｅ
２
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω

２
＋ｅ２

ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )ω[ ]２ －

ｅｓｉｎ２ω
２η４

ｅ－ｃｏｓω
（１－ｅｃｏｓω）２

＋ ｅ＋ｃｏｓω
（１＋ｅｃｏｓω）[ ]２ ＋ｓｉｎ２ωη４ （１＋ｅ２） １

１－ｅｃｏｓω
＋ １
１＋ｅｃｏｓ( )ω ＋Ｃ２ （１６）

其中，Ｃ２与ω所在象限有关，具体形式为：

Ｃ２ ＝

－３ｅｃｏｓω
η５

ａｒｃｔａｎ２ ηｓｉｎω
１－ｅｃｏｓω

，
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω －ａｒｃｔａｎ２ －ηｓｉｎω

１＋ｅｃｏｓω
，
ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )ω －[ ]π，　ω∈［０，π）

－３ｅｃｏｓω
η５

ａｒｃｔａｎ２ ηｓｉｎω
１－ｅｃｏｓω

，
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω －ａｒｃｔａｎ２ －ηｓｉｎω

１＋ｅｃｏｓω
，
ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )[ ]ω ， ω＝π

－３ｅｃｏｓω
η５

ａｒｃｔａｎ２ ηｓｉｎω
１－ｅｃｏｓω

，
ｅ－ｃｏｓω
１－ｅｃｏｓ( )ω －ａｒｃｔａｎ２ －ηｓｉｎω

１＋ｅｃｏｓω
，
ｅ＋ｃｏｓω
１＋ｅｃｏｓ( )ω ＋[ ]π， ω∈（π，２π











 ］

　　由式（１５）～（１６）和 Ｃ２可知，除 ω＝０°等特殊
情况外，轨道倾角周期摄动平均值为不等于零的小

量，并且倾角变化率的符号在一个轨道周期内存在

变化。第３节将通过数值仿真，分析满足人工太阳
同步轨道条件的法向连续推力对倾角的影响。

由于本文的方法直接对升交点赤经变化率进行

控制，轨道倾角的变化不会影响人工太阳同步轨道

的形成，即去除了自然太阳同步轨道对于轨道倾角

和高度的严格限制条件。

３　仿真校验

为进行对比分析，这里考虑与自然太阳同步轨

道参数区别较大、且偏心率较大的情况，初始瞬时轨

道参数如下所示。

表１　初始轨道参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｉｔｉａｌｏｒｂｉｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

半长轴／ｋｍ 偏心率 倾角／（°）
升交点

赤经／（°）
近地点

幅角／（°）
真近

点角／（°）

１００００ ０．１ ９０ ０ ９０ ０

３．１　对升交点赤经的影响分析
首先，通过仿真校验本文推导的升交点赤经周

期摄动平均值精确表达式的正确性。由式（７）可

知，升交点赤经的周期摄动平均值中的复杂项为Ｋ，
即本文给出的式（８）。令 ω在 ［０°，３６０°］间变化，
对应ω的不同取值，分别以真近点角 ｆ作为自变量
进行积分，即为对应情况下 Ｋ的真实值，如图２所
示。利用式（８）～（９），针对ω的不同取值分别计算
得到Ｋ的计算值，并与真实值做差进行比较，如图３
所示。由图３可知，对于升交点赤经周期摄动平均
值中的复杂项 Ｋ，本文推导公式的结果与真实值相
比的计算误差在１０－６量级，为利用Ｍａｔｌａｂ软件进行
积分时存在的系统误差。因此，可以证明本文推导

的升交点赤经周期摄动平均值精确表达式的正确

性。

采用本文提出的计算方法，法向推力加速度幅

值约为１．９３６ｍｍ／ｓ２，对应的一个轨道周期内的速
度增量约为１９．２６３ｍ／ｓ，采用式（１２）的近似公式，
得到的法向推力加速度幅值约为１．８９７ｍｍ／ｓ２。图
４所示为生成的人工太阳同步轨道升交点赤经较理
想值的偏差在１天内的变化情况，其中实线是采用
本文公式的结果，虚线是采用式（１２）近似公式的结
果。

由图４可知，对于该情况，升交点赤经偏差幅值
小于０．００９°。采用本文方法得到的偏差符合周期
性规律，而近似方法的结果存在随时间递增的误差，
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图２　Ｋ的真实值
Ｆｉｇ．２　ＲｅａｌｖａｌｕｅｏｆＫ

　

图３　Ｋ的计算误差
Ｆｉｇ．３　ＳｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆＫ

　

图４　升交点赤经偏差
Ｆｉｇ．４　ＳｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆＲＡＡＮ

　

表明本文方法对于大偏心率轨道情况的适用性优于

近似公式。需要说明的是，考虑到其他摄动因素的

影响，对于仿真时间延长的情况，可以在利用本文方

法得到的推力幅值的基础上进行小量修正［５，７］。

３．２　对轨道倾角的影响分析
为考虑长期影响，给出法向连续推力引起的轨

道倾角在一年内的变化规律，如图５所示。由图５

可知，施加法向连续推力对轨道倾角的影响较小且

具有长周期性，对于该情况，倾角变化量的幅值小于

１．１°。

图５　人工太阳同步轨道的倾角变化规律
Ｆｉｇ．５　ＩｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｒｔｉｆｉｃｉａｌＳＳＯ

　

３．３　初始轨道参数影响分析
由式（９）可知，连续推力幅值与初始轨道参数

间的非线性关系很强，难以直观得到连续推力幅值

随轨道参数的变化规律。本文通过数值仿真进行分

析，分别给出连续推力幅值随初始轨道参数（半长

轴、偏心率、轨道倾角、近地点幅角）的变化规律，如

图６～９所示。
由图６～９可知，在给定的初始轨道参数变化范

围内，连续推力幅值随初始半长轴和偏心率增加而

减小，随初始轨道倾角和近地点幅角的变化呈现周

期性变化，其中初始近地点幅角为９０°或２７０°时推
力幅值达到最小。

图６　连续推力幅值随半长轴的变化规律
Ｆｉｇ．６　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｕｓｔｖｓ．ｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓ

　

３．４　应用分析
对于拟采用人工太阳同步轨道的任务，轨道高

度由任务目标和载荷性能确定，可以由自然太阳同

步轨道约束条件计算倾角初值，在此基础上根据推
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图７　连续推力幅值随偏心率的变化规律
Ｆｉｇ．７　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｕｓｔｖｓ．ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ

　

图８　连续推力幅值随轨道倾角的变化规律
Ｆｉｇ．８　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｕｓｔｖｓ．ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ

　

图９　连续推力幅值随近地点幅角的变化规律
Ｆｉｇ．９　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｈｒｕｓｔｖｓ．

ａｒｇｕｍｅｎｔｏｆｔｈｅｐｅｒｉｇｅｅ
　

进系统能力和隔离距离要求等约束条件确定倾角偏

置量及对应的推力加速度幅值。

以轨道高度９００ｋｍ的太阳同步轨道为例，对应
的自然太阳同步轨道倾角标称值为９９．０２２５°，在此
基础上若设置倾角偏置０．１°，则需要在法向施加的
连续推力加速度幅值约为０．０２２４ｍｍ／ｓ２，对应一个

轨道周期内的速度增量约为０．１３８ｍ／ｓ，对应一年
内的速度增量约为７０６．５４９ｍ／ｓ。考虑卫星重量为
１０００ｋｇ，则对应法向连续推力的幅值约为２２．４ｍＮ
的量级。由于推进系统工作将导致卫星整体重量的

变化，从未来工程应用角度考虑，为保证推力加速度

幅值满足要求，需要连续推力的幅值以一定规律变

化，并尽可能增大比冲以降低推进剂消耗带来的影

响。

４　结　论

本文给出了人工太阳同步轨道的设计方法，利

用施加法向连续推力的方法调整升交点赤经变化

率。首次推导了升交点赤经和轨道倾角在变方向推

力作用下的周期摄动平均值的精确计算公式，对涉

及到的轨道根数无限制，仅需满足物理量定义即可。

在此基础上给出了连续推力幅值和一个轨道周期内

所需速度增量的计算方法。数值仿真表明，利用本

文给出的计算公式得到的连续推力与 Ｊ２项摄动共
同作用，能够使升交点赤经的运动规律满足太阳同

步轨道的定义，且适用于与自然太阳同步轨道差异

较大、偏心率较大的情况；法向推力对轨道倾角的影

响较小，且具有长周期性；连续推力幅值随初始半长

轴和偏心率的增加而减小，随初始轨道倾角和近地

点幅角的变化呈现周期性变化趋势，其中，初始近地

点幅角为９０°或２７０°时推力幅值达到最小。此外，
考虑工程应用需求，给出了以自然太阳同步轨道倾

角为标称值进行偏置设计的应用建议，并提出了对

卫星推进系统能力的需求。
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