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利用月球转向技术施行逆行轨道

卫 星 发 射 的 能 量 讨 论

杜文文 杨建民

提 要 本文讨论和估算 了利 用月球做为转向星体发射逆行轨道卫星 的能

量和轨道参数
。

结果表 明 ; 在共面发射时
,
只有发射执道半径 3 万公里 以上的

逆行轨道卫 星
,

利用 月球发射才比直接发射节省能量
,

且逆行轨道越 高
,

所节

省的能量越 多
。

而不共 面发射 时
,

所节省 的能量 比共面发射时多
。

性牙
口

应用逆行轨道卫星
,

尤其是赤道上空的逆行同步
、

超同步轨道卫星
,

作为反卫星武

器
,

是摧毁敌方卫星
,

特别是摧毁静止卫星的一种有效途径
。

但直接从地面发射逆行轨

道卫星
,

由于其发射方向与地球自转方向相反
,

而使之比发射顺行轨道卫星需要更多的

能量
。

从减少发射逆行轨道卫星能量的角度出发
,

有人提出了应用星际航行中的近旁转

向技术
,

将月球做为转向星体发射逆行轨道卫星的设想
。

本文讨论和估算了用该法发射

逆行轨道卫星所需的能量和发射轨道参数
,

并和直接发射逆行轨道卫星的能量进行 了比

较
。

二
、

发射轨道设计

应用近旁转向技术发射逆行轨道卫星 的基本 思想
,

是设计一条 顺行的 绕月飞行轨

道
,

通过利用转向 星体一月球 的引力作用
,

改变 绕 月做临近飞行的卫星相对地心速度

的大小和方向
,

使其飞出月球影响球范围后的返回轨道是一条逆行的椭圆轨道
,

且其近

地点就在要 求的逆 行圆 轨道上
。

这样
,

通过一次变 轨 就 能使卫星 进入预定 的逆行轨

道
。

为实现上述想法
,

我们应用
“

圆锥曲线祸合法
” ,

对绕月飞行轨道进行初步设计
。

且

假设
:

2
。

月球绕地球的运行轨道是圆轨道
,

且其轨道面在赤道面内
;

卫星暂停轨道是一顺行轨道
,

且在赤道面内 ;

本文 1 9 86 年 1 月收到
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3
.

略去太阳引力的作用
。

另外
,

根据
“

圆锥曲线锅合法
”

的假设
,

卫星在月球影响球内
、

外的运动
,

分别视

为是只受月
、

地引力作用力的有心力运动
。

这样绕月轨道可划分为三段
:

( 1 )飞向月球

的地心椭圆轨道 ; ( I ) 月心双曲线轨道 ; ( I ) 返回地球的地心椭圆轨道
;
其中

,

轨道

( 1 )
、

( l ) 在月球影响球外
,

轨道 ( I ) 在月球影响球内
。

根据以
_

h假设
,

并注意到卫星必须从月球的前方飞向月球
,

才能被月球捕获进入月

球影响球内做绕月飞行
,

以及卫星飞出月球影响球边界时
,

其相对地心的速度在 当地水

平方向的分量必须为负
,

才能保证返回轨道是逆行的
。

应用有关圆锥曲线的轨道公式
,

我们得一方程组
:
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其中
: a ,

b 为卫星进人和飞出 月球影响球边界时对应的点 ;
理

,

尹昙
,

云g
,

畔 分别为
a ,

b

两点的径向和周向单位矢量
;
矿

。 ,

材
。 为卫星 在 。 , b 两点 相 对 地心的 速 度

;
犷.a . ,

氏
,

_ 为卫星在 。 , b 两点相对月心的速度 ; 犷、 。 ,

亡.
, 。
为卫星在 。 , b 两点时

,

月心的

速度
;
其值 为 z

.

OZ k m / s ; r 。 , r Z , , : 尸 分别 为 轨 道 ( I )
、

( I )
、

( l ) 的 近 心 距 ;

( e , , p , ,

f
a

)
,

( e 3 ,

p 3 ,

f
。 ) 分别 为轨道 ( I )

,

( l ) 的 参数 ; a :

为轨道 ( I ) 的半

长轴
; R 一 3

.

8 44 欠 1护 k m 为地月距离
; p 二 6

.

6 x I O4 k m 为月球影 响球半 径
; 群 , 邓。 分

别为地球和月球的引力常数
,

即

声 = 3
.

9 8 6 x 1 0“ k m 3 / 5 2 , 户。 二 ·

理
.

9 0 3 x 1 0 3 k m 3 / 5
2

方程中其余的参数如 图 1所示
,

在 图 1 中 M
。 ,

M
。
分别为卫星进

、

出月球影响球

边界时刻
,

月球中心的位置
。

在上述方程组中
,

方程 ( 1 )
,

(3 )
,

( 5 ) 分别表示 轨道 ( 1 )
,

( I )
,

( l ) 所满足的

条件
; ( 2)

、

( 4) 则是 a ,

b 两点处轨道满足的祸合条件
。

如果给定 : 。 ,

几
, , , ,

三个参数
,

易知上述方程组的个数与未知数的个数相同
,

原则上方程组 可解
,

但只能迭代求解
。

本

文重点讨论发射能量
,

没有考虑方程组的迭代解法
,

而是用一种近似方法估算绕月飞行

轨道的参数
。

三
、

发射能量和轨道参数的近似估算

设发射能量是以速度冲量形式 表示的
,

卫 星的暂 停轨道是 半径为
, 。 一 6 5 7 o km (距

地高 2 0 Okm ) 的顺行轨道
,

要求将卫星送入半径为
: 的逆行轨道

。

根据前面的讨论
,

从

暂停轨道上利用月球发射逆行卫星
,

需要施加两次冲量
:

第一次是在暂停轨道上施加水

平冲量 J V , ,

使卫星做绕月飞行
,

且使其逆行的返回轨道的近心距为 , ;
第二次是在返

回轨道的近地点处施加水平冲景 」V : ,

使卫星进人预定轨道
。

易知
,
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其中
,

气
。
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绕月轨道
,

是返回轨道的远地点到地心的距离
。

显然
,

所 了使 1」V :
! 最小

,

我们 应设计

使卫星在飞出月球影响球时
,

卫星 相对地心 的速度在当 地水平 方向
,

这时

、

l
厅

/、 、.,产气
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一 m i n
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且
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。
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,
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, 二 R /
:

.

而 对 所 有 从

2 0 o k m 轨道上发射的飞向月球的单共切椭圆轨道
,

我们发现
: 3

.

13 《 」V ;

< 3
.

23 k( m / s)
,

其中
,

3
.

1 3 k m /
s 是发射双共切椭圆轨道的能量

,

3
.

23 k m / s 是发射抛物线轨道的能量
。

考虑到双共切椭圆轨道飞向月球的时间很长 ( 5 天 )
,

我们一般都是采用单共切椭圆轨

道飞向月球
,

这样做并不增加许多能量
,

却能大大减少飞行时间
。

当给定 ,
值

,

根据上

面的讨论
,

我们便能对从暂停轨道上利用月球发射逆行的总能量
:

」V = }」V l

卜 }」玖 I
,

进行估 算
。

若从 地面发 射
,

总 能 量 为
: 」V :l J VO !+l 」玖 !十

}J v Z
}

, 」v 。 是从地面发射 Zo o k m 高顺行轨道卫星的能量
。

而直接从地面发射逆行轨道卫星的能量为
:

J V
’ = }J V占}+ 1」V {卜 }」V二l

}」V占! = 】J V 。
}+ ZV 。 , V 。 二 0

.

4 6 5 k m / s
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其中
,

」V石是从地面发射 ZOOk m 高的逆行轨道卫星所需的能量
; 显然

,

它 与 」V 。 相差

二倍的地球自转速率 V 。
.

」V {
, 」V二是利用 H o h m a n n

转移轨 道将卫 星从 ZO0 k m 高的

逆行轨道发射到要求的逆行轨道上所需施加的两次冲量
。

根据前节的讨论
,

我们知道利用轨道方程组计算轨道参数是一项十分复杂的工作
。

在精度要求较低时
,

我们可用 H ic hi ol so n 图解法近似估算轨道参数
。

由于从 2 0 0 k m 高的

暂停轨道上施加的水平冲量 」V :

的变化量小于 0
.

kI m / s
,

使飞向月球的椭圆轨道有一重

要的性质
:

不同椭圆轨道的动量矩近似不变
,

即卫星到达月球时速 度的周 向分量 V 。

近

似为一常数
。

通过对双共切椭圆轨道的计算
,

可知 V 。 、 0
.

1 k9 m /
。

.

设速度 犷
。

的径向 和 周 向分 量分 别为
:

V b 一 V . o
.

对 }」V Z

卜 m in 的发射轨道
,

易知
:
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则发射轨道参数的计算公式为
:

返回椭圆轨道参数
: 图 2
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月心双 曲线轨道参数
:
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应用上述公式
,

我们计算利用月球发射同步和超 同步逆行轨道所需的能量和发射轨

道参数
。

同步逆行轨道
: , 二 4 21 5 k6 m

a i
= 6 9 3 1 8 0k m e z = 0

.

9 9 0 3

r Z , = 2 5 9 4 k m e Z = 2
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一

4
.

2 9 ( k m /
s )

直接发射时
,

」V l = 一 2
.

45 km / s 」V二二 一 1
.

4 8 k m / s

」V ` 二 ld y 。
! + 4

.

8 6 ( k m / s )

所能节省的能量
:

J V ’ 一 」V > 0
.

57 k( m /
s )

超 同步轨道 (周期 侣 小时 )
: , 二 6 7 0 5 3 k m

a 一 = 8 2 9 4 3 8 k m e 一 = 0
.

9 9 1 9

r Z
,

, = 2 0 8 8 km e Z = 2
.

0 5 6 2

a 3 = 2 2 5 7 2 6k m e 。 = 0
.

7 0 3 0

J V Z = 0
.

7 4 km /
s 」V < !」V 。

! + 3
.

9 7 ( km / s )

直接发射时
,

J V { = 一 2
.

7 2 k m / 5 J V 二二 一 1
.

4 I k m /
s

d V ’
= ld V 。

卜 5
.

0 6 ( km / s )

所能节省的能量
: 」V

` 一 』V > 1
.

0 9 ( k m / 5)
.

上述计算结果表明
:

利用月球发射同步和超同步逆行轨道卫星
,

比直接应用 H O h m an n

转移轨道发射
,

分别能节省 0
.

57 km /
s 和 1

.

0呱 m /
s
的能量

。

但需 要注 意的是 并非对所

有的逆行轨道
,

利用月 球发射都 能比直接发 射节省能量
。

由计算 能量的公式可知
,

随

着逆行轨道高度降低
,

直接发射逆行卫星的能量也将降低
,

但利用月球发射的能量却增

加
。

在 尹 = 3 X I O4k m 时
,

J V < ,」 V。
}+ 4

.

5 7
,

」V ’ = }d V o
J+ 4

.

5 5 ,

此时两种方 法的发射

能量相差不大
。

也就是说
,

只有对轨道半径在三万公里以上的逆行圆轨道
,

利用月球发射

才能比直接发射节省能量
,

且逆行轨道高度越高
,

节省的能量越多
。

在较高的轨道高度

(大约 6 “ 1 0吸 m ) 以上
,

利用月球发射逆行轨道卫星甚至比直接发 射同高度 的顺行轨

道卫星所需能量还要小
。

因此
,

利用月球转向技术
,

也是发射顺行的超高度轨道卫星的

一条节省能量的途径
。
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本文只讨论了暂停轨道和逆行轨道都在赤道面内的共面情形
。

而不共面时
,

利用月

球发射逆行轨道卫星
,

在节省能量方面能够获得更 显著的效益
。

因为
,

通过月球的引力

作用
,

我们能够改变卫星的轨道面
,

而不需增加新的能量 ; 但对直接发射
,

由于需要耗

费能量去改变轨道面
,

而使发射的总能量增加
。

显然
,

不共面时
,

利用月球发射高轨道

逆行卫星能节省更多的能量
,

但此时的绕月轨道设计也变的很复杂
。

另外
,

根据文中的讨论和分析
,

利用月球作为转向星体发射同步和超同步的逆行轨

道卫星
,

从能量的角度来看是可行的
。

但在实际中
,

考虑其它因素会遇到不少困难
,

尤

其是制导精度问题
。

为确保卫星返回轨道的近 地点在 同步或超 同步轨 道上
,

就必须对

J V I

要求很高的控制 精度
。

参考 文献 〔2〕中指 出
,

即使返回 轨道的 近地点允 许误差为

1 6 0 o k m
, 」V ,

的允许误差也不大于 0
.

l m / s
,

这在 当前的技术水平下是 难以实现的
。

但

利用月球近旁转向技术发射高轨道逆行卫星仍是值得伐们考虑的一个发展方向
。

本文在撰写和修改过程中
,

曾得到三 O 三教研室任管同志和一院一部茹家欣同志的

热情帮助
,

他们对本文的撰写和修改提出了宝贵奋兑
,

在此一并致谢
。
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b y u s i n g H o h m a n n t r a n s f e r d i r e c t l y o n l y i n t h e e a s e ,

w h e n t h e t e rm i n a l r e t r o g r a d e

o r b i t a l 15 h i g h e r t h a n t h i r t y 一 t h o u s a n d k i l o m e t e r s
.

T h e h i g h e r t h e t e rm i n a l o r b i t

15 , t h e m o r e e n e r g y 15 s a v e d
.

T h i s p a P e r a l s o P o i n t s o u t t h a t t h e e n e r g y n e e d e d

i n l u n a r g r a v i t a t i o n o r b i t a l一 P l a n e e h a n g e ( 1
.

e
.
, t h e t o 一 a n d一 f r o o r b i t s a r e n o t

i n t h e 、 a m e o r b i t P l a n e ) 15 l e s 、 t h a n t h a t i n t h e m o o n 一 e a r t h P l a n e e h a n g e
.


