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超低轨道卫星摄动特性分析及轨道维持方法

温生林，闫　野，易　腾
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摘　要：针对超低轨道卫星长时间在轨飞行的轨道维持问题，分析了超低轨道平均偏心率矢量变化特
性，提出了一种超低轨道维持的控制方法。分析了Ｊ２、Ｊ３摄动以及大气阻力摄动作用下超低轨道卫星偏心率
矢量的变化特性；基于能量守恒原理设计了超低轨道高度维持的控制策略；通过仿真算例验证了控制策略的

有效性。结果表明：在地球非球形引力摄动、大气阻力摄动和速度脉冲作用下超低轨道平均偏心率的变化是

稳定的，所设计的轨道维持方法不仅能够实现超低轨道高度维持，确保平均偏心率矢量收敛至平衡位置，且

用于轨道维持的燃料消耗合理，能够满足长时间的超低轨道飞行要求。
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　　超低轨道是指飞行于大气层以外而又低于一
般航天器轨道高度的轨道，本文将超低轨道界定

为轨道高度在１２０ｋｍ以上、３００ｋｍ以下的飞行轨
道。超低轨道飞行具有较大的经济效益和工程应

用价值，主要体现在：１）实现高分辨率对地侦察。
对已有侦察载荷而言，选择更低的轨道，可有效提

高地面图像分辨率，获取更好的观测效果。２）有
效降低发射成本。在相同运载能力情况下，采用

的轨道更低，超低轨道卫星的载荷能力更强，其效

费比将比传统航天器显著提高。由于轨道高度

低，超低轨道卫星的飞行环境和传统卫星有很大

不同，稀薄大气和地球非球形摄动对轨道的影响

显著，且大气密度随昼夜、季节、太阳活动变化剧

烈，超低轨道卫星受到的气动力比传统低轨卫星

要高出两到三个数量级［１］。尽管超低轨道上的

大气密度为１０－１１～１０－９ｋｇ／ｍ３的量级，作用在卫
星上产生的气动力能够达到几十毫牛的量级［２］，

但长期积累，对卫星轨道的干扰影响巨大，若不进

行轨道维持，卫星轨道会迅速衰减，因此，已有的

飞行计划都选择避开这一空间区域，研究超低轨

道维持的控制技术对于实现长时间的超低轨道飞

行意义重大。

超低轨道飞行技术受到了美国、日本、欧空局

等航天大国和著名研究机构的重视。当前，世界
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上已经发射和在研的真正实施超低轨道飞行计划

的卫星有三颗：欧空局的 ＧＯＣＥ卫星［３］、日本宇

宙航空研究局（ＪＡＸＡ）正在开发的 ＳＬＡＳＴ卫星［４］

以及美国Ｍｉｃｒｏｃｏｓｍ公司的 ＮａｎｏＥｙｅ卫星［５］。欧

空局于２００９年３月发射的 ＧＯＣＥ卫星是第一颗
真正意义上的超低轨道卫星。ＧＯＣＥ卫星重约
１ｔ，采用细长体构型，发射高度为２７５ｋｍ，在轨运
行高度为２５０～２６０ｋｍ，实际在轨飞行时间超过３
年。ＳＬＡＳＴ卫星的飞行高度为１８０ｋｍ，搭载离子
引擎，以维持高度，飞行时间为半年，配备小型摄

影机，卫星用很少的电力就能获得很高的图像解

析度，实施高清晰度全天候监控。ＮａｎｏＥｙｅ是美
国Ｍｉｃｒｏｃｏｓｍ公司正在研发的一颗对地观测卫
星，其轨道采用超低近圆轨道，近地点高度

２００ｋｍ、远地点高度３００ｋｍ，预计飞行时间为６个
月～１年。ＮａｎｏＥｙｅ卫星是一颗低成本、高分辨率
的成像侦察卫星，其净重约２０．６ｋｇ，可携带数倍
于自身重量的推进剂，因而具有较好的机动性，使

其在更低的轨道上（如１６０ｋｍ）执行侦察任务。
目前，已有一些学者针对超低轨道卫星轨道

保持问题展开了研究。文献［６］引入仅受地球引
力作用的虚拟卫星作为参考卫星，采用标准的线

性二次调节器把低轨卫星轨道控制问题当成是卫

星编队来进行优化，该方法需事先对大气阻力摄

动进行预估。文献［７］采用高精度加速度计测量
卫星受到的非保守力，采用内嵌模型估计卫星的

状态与干扰，研究了利用内嵌模型实现 ＧＯＣＥ卫
星无阻力姿态与轨道控制的方法，该方法需要有

高精度的姿态测量与稳定控制。文献［８］给出了
超低冻结轨道的概念，研究了利用常值小推力进

行超低轨道维持的控制方案，这种控制策略是常

值小推力以轨道周期为单位间歇工作，该控制方

案在剧烈变化的强大气阻力摄动作用下，将不能

有效实现超低轨道高度的维持。

本文以飞行在轨道高度为１２０～３００ｋｍ超低
轨道卫星的轨道维持问题为研究对象，由于受到

强大气摄动连续耗散力的作用，轨道长半轴将不

断衰减［９］，并面临着大气摄动随太阳活动、季节

变化、光照条件变化而不确定波动的难题，轨道控

制方案与传统的基于轨道根数的控制方法有很大

不同［１０－１１］。考虑到进行轨道控制时，轨道偏心率

会发生变化，为此，分析了在地球非球形引力摄动

和大气阻力摄动作用下偏心率的变化特性。在此

基础上，基于能量守恒原理提出了超低轨道维持

的速度脉冲控制策略，对超低轨道维持的仿真结

果表明，所设计的控制方案在实现轨道高度维持

的同时，也将使得平均轨道偏心率矢量收敛至平

衡位置，且用于轨道维持的燃料消耗合理，能够满

足长时间的超低轨道飞行要求。

１　超低轨道偏心率变化分析

１．１　Ｊ２、Ｊ３项作用下轨道偏心率的变化特性

考虑地球引力 Ｊ２、Ｊ３摄动项，偏心率和近地

点幅角的长期变化率为［１２］
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式（１）中：ａ、ｅ、ω和ｉ分别为轨道长半轴、偏心率、
近地点幅角和轨道倾角，ｐ＝ａ（１－ｅ２）；ｎ为轨道
平均角速度；ＲＥ为地球半径；Ｊ２和 Ｊ３分别为地球
引力二阶和三阶带谐项系数，ε的表达式如下
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偏心率矢量大小为偏心率，方向由地心指向

轨道近地点，偏心率矢量随时间的变化可由以下

微分方程描述：

ｄｅｘ
ｄｔ＝ｃｏｓω

ｄｅ
ｄｔ－ｅｓｉｎω

ｄω
ｄｔ

ｄｅｙ
ｄｔ＝ｓｉｎω

ｄｅ
ｄｔ＋ｅｃｏｓω

ｄω
ｄ

{
ｔ

（２）

利用式（１），保留ｅ的一阶项，可得
ｄｅｘ
ｄｔ＝－Ｋｅｙ＋Ｂ

ｄｅｙ
ｄｔ＝Ｋｅ

{
ｘ

（３）

式（３）中：

Ｋ＝３Ｊ２
Ｒ２Ｅ
ａ２
ｎ１－５４ｓｉｎ

２( )ｉ
Ｂ＝－３２

Ｊ３Ｒ
３
Ｅ

ａ３
ｎ１－５４ｓｉｎ

２( )ｉｓｉｎｉ
由式（３）可得

ｄ２ｅｘ
ｄｔ２
＋Ｋ２ｅｘ＝０

ｄ２ｅｙ
ｄｔ２
＋Ｋ２ｅｙ＝









 ＫＢ
（４）

给定初始偏心率 ｅ０和近地点幅角 ω０，对式
（４）积分，可得
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式（５）中：ｅｆ＝
Ｂ
Ｋ，根据Ｋ和Ｂ的定义，ｅｆ可表示为
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１
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Ｊ３
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另一方面，根据式（４），可得
－Ｋｅｙｄｅｙ＋Ｂｄｅｙ＝Ｋｅｘｄｅｘ
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对上式积分，有

ｅ２ｘ＋（ｅｙ－ｅｆ）
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式（７）中：Ｃ为积分常数，由初始条件给出，结合

式（５），Ｃ＝ ｅ２０＋ｅ
２
ｆ－２ｅ０ｅｆｓｉｎω槡 ０。

综合以上分析，在Ｊ２、Ｊ３摄动项作用下，偏心
率矢量的运动轨迹是以（０，ｅｆ）为圆心，Ｃ为半径
的圆，偏心率矢量的旋转角速度为Ｋ。

图１　Ｊ２、Ｊ３摄动作用下平均偏心率矢量示意图
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图２　Ｊ２、Ｊ３摄动作用下平均偏心率矢量变化的仿真

Ｆｉｇ．２　Ａｖｅｒａｇｅｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅ
ｃａｕｓｅｄｂｙＪ２，Ｊ３ｚｏｎａｌｔｅｒｍｓ

初始时刻卫星的平均轨道根数为 ａ＝
６５５８１３７ｋｍ，ｉ＝９０°，Ω＝０°，ω＝９０°，ｆ＝－９０°。
计算可知：ｅｆ＝０．００１１３７，偏心率矢量旋转角速度
Ｋ＝－９．１３×１０－７ｒａｄ·ｓ－１，（负号表示顺时针旋

转），旋转周期为７９．６５ｄ。在Ｊ２、Ｊ３摄动作用下初
始偏心率取不同值时偏心率矢量的变化如图２所
示。由图２可知，偏心率矢量的运动轨迹是以 ｅｆ
为圆心且过初始偏心率的圆。

１．２　大气阻力作用下偏心率及近地点幅角的变化

　　超低轨道上的大气密度随太阳活动、季节、地
磁场、光照条件等因素剧烈变化，在一个轨道周期

内，可将大气密度 ρ表示成偏近点角 Ｅ的函数
ρ（Ｅ）。假设大气阻力引起的轨道衰减可由轨道
控制进行补偿，在大气阻力摄动作用下偏心率和

近地点幅角的运动方程为［１３］

ｄｅ
ｄｔ＝－

ＣＤＡｎａ

ｍ（１－ｅ２）
１
２
（１＋２ｅｃｏｓｆ＋ｅ）

１
２（ｃｏｓｆ＋ｅ）ρ（Ｅ）

ｄω
ｄｔ＝－

ＣＤＡｎａ

ｍｅ（１－ｅ２）
１
２
ｓｉｎｆ１＋２ｅｃｏｓｆ＋ｅ( )２

１
２ρ（Ｅ









 ）

（８）
式（８）中：ｆ为轨道真近点角，ＣＤ为阻力系数，Ａ
为迎风面积，ｍ为卫星的质量。

将
ｄσ
ｄｔ变为

ｄσ
ｄＥ，略去ｅ的高阶小量，可得

ｄｅ
ｄＥ＝－

ＣＤＡａ
ｍ （ｃｏｓＥ＋ｅｃｏｓ

２Ｅ）ρ（Ｅ）

ｄω
ｄＥ＝－

ＣＤＡａ
ｍｅｓｉｎＥ（１＋ｅｃｏｓＥ）ρ（Ｅ

{ ）

（９）

在大气阻力作用下，偏心率的平均变化率为

ｅＤａｖｇ ＝
ｎ
２π∫

２π

０

ｄｅ
ｄＥｄＥ

＝－ｎ２π∫
２π

０

ＣＤＡａ
ｍ ｃｏｓＥ＋ｅｃｏｓ２( )Ｅρ（Ｅ）ｄＥ

＝－ＫＤ（ｐ１＋ｅｐ２） （１０）
其中：

ＫＤ ＝
ｎＣＤＡａ
ｍ

ｐ１ ＝
１
２π∫

２π

０
ρ（Ｅ）ｃｏｓＥｄＥ

ｐ２ ＝
１
２π∫

２π

０
ρ（Ｅ）ｃｏｓ２ＥｄＥ

近地点幅角的平均变化率为

ωＤａｖｇ ＝
ｎ
２π∫

２π

０

ｄω
ｄＥｄＥ

＝－ｎ２π∫
２π

０

ＣＤＡａ
ｍｅ（ｓｉｎＥ＋ｅｓｉｎＥｃｏｓＥ）ρ（Ｅ）ｄＥ

＝－
ＫＤ
ｅ（ｐ３＋ｅｐ４） （１１）

其中：

ｐ３ ＝
１
２π∫

２π

０
ρ（Ｅ）ｓｉｎＥｄＥ

·０３１·
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ｐ４ ＝
１
４π∫

２π

０
ρ（Ｅ）ｓｉｎ２ＥｄＥ

由式（１０）可知，ｅＤａｖｇ＜０，表明在大气阻力作
用下，轨道偏心率会越来越小。

１．３　超低轨道偏心率矢量稳定性分析

结合式（１）、式（１０）和式（１１），在 Ｊ２、Ｊ３引力

摄动和大气阻力摄动作用下，忽略 Ｏ（ｅ）项，偏心
率和近地点幅角的平均变化率为

ｄｅ
ｄｔ＝Ｂｃｏｓω－ＫＤｐ１－ＫＤｅｐ２

ｄω
ｄｔ＝Ｋ－

Ｂ
ｅｓｉｎω－

ＫＤ
ｅｐ３－ＫＤｐ

{
４

（１２）

根据冻结轨道的条件，令
ｄｅ
ｄｔ＝０，

ｄω
ｄｔ＝０，可求

得在地球引力和大气阻力摄动作用下冻结轨道的

偏心率ｅＤｆ和近地点幅角ωＤｆ满足

ｃｏｓωＤｆ＝
ＫＤ
Ｂ（ｐ１＋ｅＤｆｐ２）

ｅＤｆ＝
ＢｓｉｎωＤｆ
Ｋ－ＫＤｐ４

＋
ＫＤｐ３
Ｋ－ＫＤｐ

{
４

（１３）

令ωＤｆ＝
π
２＋Δω，若Δω为小量，则有

ｃｏｓωＤｆ＝ｃｏｓ
π
２＋Δ( )ω ＝－ｓｉｎΔω≈－Δω

ｓｉｎωＤｆ＝ｓｉｎ
π
２＋Δ( )ω ＝ｃｏｓΔω≈１－ Δ( )ω２{

２
（１４）

将式（１４）代入式（１３），可得

ｅＤｆ≈
Ｂ

Ｋ－ＫＤｐ４
＋
ＫＤｐ３
Ｋ－ＫＤｐ４

ωＤｆ≈
π
２－
ＫＤ
Ｂ ｐ１＋ｅＤｆｐ( ){

２

（１５）

考虑到
ＫＤｐ３
Ｋ １和

ＫＤｐ４
Ｋ １，故 ｅＤｆ≈ｅｆ。事实

上，在常值大气密度假设下，ｐ３ ＝ｐ４ ＝０，ｅＤｆ
＝ｅｆｓｉｎωＤｆ。
式（１５）给出了在地球引力和大气阻力作用

下冻结轨道偏心率和近地点幅角的表达式，当

１－５４ｓｉｎ
２ｉ＜０时，Ｋ＜０，Ｂ＜０，π２＜ω＜π；当１－

５
４ｓｉｎ

２ｉ＜０时，Ｋ＞０，Ｂ＞０，０＜ω＜π２。超低冻结

轨道偏心率矢量可能的取值区域如图３所示。
下面进行超低冻结轨道偏心率稳定性的分

析，由式（１４）可得偏心率和近地点幅角的雅可比
矩阵在冻结轨道偏心率处的取值为

图３　超低冻结轨道偏心率矢量的可能区域
Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｓｉｂｌｅｒｅｇｉｏｎｏｆｓｕｐｅｒｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅ

ｆｒｏｚｅｎｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒ

Ｊ（ｅＤｆ，ωＤｆ）＝
－ＫＤｐ２ －ＢｓｉｎωＤｆ

Ｂ
ｅ２Ｄｆ
ｓｉｎωＤｆ＋

ＫＤ
ｅ２Ｄｆ
ｐ３ －ＢｅＤｆ

ｃｏｓω









Ｄｆ ωＤｆ＝

π
２＋ΔωｅＤｆ＝ｅｆ

≈
－ＫＤｐ２ －Ｂ

Ｂ
ｅ２ｆ

Ｂ
ｅｆ
Δ










ω

（１６）

偏心率和近地点幅角的特征方程为

ｓ２＋ ＫＤｐ２－
Ｂ
ｅｆ
Δ( )ωｓ＋Ｂｅｆ

Ｂ
ｅｆ
－ＫＤｐ２Δ( )ω ＝０

（１７）
特征方程的根为

ｓ１，２＝－
１
２ ＫＤｐ２－

Ｂ
ｅｆ
Δ( )ω

±１２ ＫＤｐ２－
Ｂ
ｅｆ
Δ( )ω２

－４Ｂｅｆ
Ｂ
ｅｆ
－ＫＤｐ２Δ( )槡

ω

（１８）
特征根的实部

－１２ ＫＤｐ２－
Ｂ
ｅｆ
Δ( )ω

　　　＝－１２ ＫＤｐ２＋
ＫＤ
ｅｆ
ｐ１＋ｅＤｆｐ( )( )２ ＜０ （１９）

考虑到特征根的实部小于零，所以超低冻结轨道

·１３１·
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偏心率的变化是稳定的。当不考虑大气密度、大

气密度为常值和余弦函数模型时，冻结轨道偏心

率ｅＤｆ、冻结轨道近地点幅角 ωＤｆ以及特征根的计
算结果如表１所示。

表１　超低冻结轨道偏心率与特征根
Ｔａｂ．１　Ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙａｎｄｒｏｏｔｓｏｆｓｕｐｅｒｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｆｒｏｚｅｎｏｒｂｉｔ

不考虑大气密度 常数 余弦函数

大气密

度模型
０ ρ ρ＝珋ρ＋δρｃｏｓ（Ｅ－Ｅｍａｘ）

ｅＤｆ
Ｂ
Ｋ

Ｂ
Ｋ １－

ρ２Ｋ２Ｄ
８Ｋ( )２ Ｂ

Ｋ＋
ＫＤδρｓｉｎＥｍａｘ
２Ｋ

ωＤｆ ９０° π
２－

ρ
２
ＫＤ
Ｋ

π
２＋Δω

λ ±ｉＫ

－１２ρＫＤ±

ｉ
２ ρＫ( )Ｄ

２－４Ｋ Ｋ＋
ρ２Ｋ２Ｄ
４( )槡 Ｋ

１
２ ＫΔω－

ＫＤ珋ρ( )[ ２
±

ｉ －ＫΔω＋
ＫＤ珋ρ( )２

２

－４Ｋ Ｋ－
ＫＤΔω珋ρ( )槡 ]２

表１中：

Δω＝－
ＫＤ
２ＢδρｃｏｓＥｍａｘ－

ＫＤ珋ρ
２Ｂ

Ｂ
Ｋ＋
ＫＤδρｓｉｎＥｍａｘ
２( )Ｋ

由前面的分析可知，Ｋ与 Δω异号，ＫΔω－
ＫＤ珋ρ
２ ＜０，故不考虑大气密度、大气密度为常值和

余弦函数模型时，特征根的实部均小于零。

需要说明的是：上述结论是在仅考虑了地球

引力和大气阻力的影响，且认为轨道长半轴保持

不变的假设下做出的。事实上，若在飞行过程中

施加控制力，则轨道偏心率矢量的变化是复杂的。

以上分析过程表明：在大气阻力摄动作用下，轨道

偏心率会变小，大气阻力起到恢复力的作用。因

此，在实施超低轨道高度维持的轨道控制时，可以

不考虑轨道控制引起的轨道形状的改变。

２　基于能量守恒原理的超低轨道维持方法

地球引力是保守力，在地球引力场中，卫星在

轨运行仅存在动能和势能的相互转化，其机械能

是守恒的，即动能与势能之和是常量。单位质量

的机械能ξ可表示为

ξ＝１２ｖ
２＋Ｕ （２０）

式（２０）中：Ｕ为地球的引力位函数。
计算引力位函数 Ｕ时考虑中心引力、Ｊ２项以

及Ｊ３项摄动，将更高阶非球形引力摄动项当作扰
动位函数进行处理，其表达式为

Ｕ＝－μｒ－
ＫＪ２
ｒ３
１
３－ｓｉｎ

２( )φ －ＫＪ３ｒ４ ｓｉｎφ－５３ｓｉｎ３( )φ
（２１）

式（２１）中：ＫＪ２＝
３
２Ｊ２μＲ

２
Ｅ，ＫＪ３＝

３
２Ｊ３μＲ

３
Ｅ，φ为

地理纬度，ｓｉｎφ＝ｓｉｎｉｓｉｎω＋( )ｆ。
大气阻力和控制力是非保守力，在地球引力、

大气阻力和控制力共同作用下机械能变化率的计

算公式为

ｄξ
ｄｔ＝－

１
２ρＣＤ

Ａ
ｍｖ

２
ｘｖ－
ρＣＤＡｖｈ

２

２ｍｒ２
＋
ｈｕＴ
ｒ＋ｖｘｕＲ

（２２）
式（２２）中：ｈ为动量矩，ｒ为地心距，ｖｘ为速度在
轨道坐标系径向分量，ｕＴ和 ｕＲ分别表示控制加
速度在轨道坐标系的径向和横向分量。

若仅在横向施加控制加速度 ｕＴ（ｔ），则
ｄξ
ｄｔ可

表示为

ｄξ
ｄｔ＝

ｈ
ｒｕＴ（ｔ）＋ｆ（ｔ） （２３）

式（２３）中：ｆ（ｔ）＝－１２ρＣＤ
Ａ
ｍｖ

２
ｘｖ－
ρＣＤＡｖｈ

２

２ｍｒ２
，

ｆ（ｔ）表示未知大气阻力摄动引起的机械能变
化率。

根据式（２３）可知，进行超低轨道维持所需的
速度脉冲ΔｖＴ为

ΔｖＴ＝－
ｒ
ｈ ξ－ξ( )０ （２４）

式（２４）中：ξ０为初始时刻超低轨道卫星单位质量
的机械能。

３　仿真分析

本文以轨道高度为 ２００ｋｍ的超低轨道卫星
为例进行仿真和分析。初始时刻卫星的平均轨道

·２３１·
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根数为ａ＝６５７８．１３７ｋｍ，ｉ＝４５°，Ω＝０°，ｆ＝０°，大
气阻力系数 ＣＤ＝２．２，卫星质量为５００ｋｇ，面质比
为０．０２，轨道计算考虑了２阶、３阶引力场模型和
大气阻力摄动，大气密度采用 ＨａｒｒｉｓＰｒｉｅｓｔｅｒ大气
模型进行计算，仿真时间为５０ｄ。

在一个轨道周期内，分别在真近点角 ｆ０和 ｆ０
＋π处施加两次速度脉冲进行轨道衰减补偿控
制，所需的速度脉冲由式（２１）计算得到。

３１　轨道高度维持的仿真结果

初始时刻平均偏心率为零，超低轨道高度维

持的仿真结果如图４、图５所示。图４和图５分
别给出了卫星的平均轨道高度和机械能在一天内

的变化情况，图中的虚线分别代表了初始时刻的

平均轨道高度和单位质量的机械能，可以看出，其

轨道高度和单位质量的机械能均始终在初始值附

近变化。由图５可以看出，在半个轨道周期内，大
气阻力可使轨道降低约１．２ｋｍ。图６给出了进行
轨道衰减补偿控制所需的速度脉冲在一天内的变

化情况。

图４　轨道高度变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｃｈａｎｇｅ

图５　机械能变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｅｎｅｒｇｙｃｈａｎｇｅ

表２给出了在整个轨道维持时间内平均轨
道高度偏差、机械能偏差以及速度脉冲的统计结

果。可以看出，采用速度脉冲的轨道维持策略时

轨道高度偏差不超过 －１８７１．２ｍ，轨道高度偏差

的平均值为－６２６．５ｍ；轨道维持所需的速度脉冲
最大值为 １．０９９ｍ／ｓ，平均值为 ０．７３４ｍ／ｓ。在整
个轨道维持时间内，所需总的速度脉冲为

１２４７７ｍ／ｓ，若发动机比冲 Ｉｓｐ＝３００ｓ，则轨道维持
所消耗的燃料质量为１７２．９ｋｇ，用于轨道维持的
燃料消耗量占卫星总质量的３４．６％，这表明：超
低轨道维持的控制策略设计合理，能够满足长时

间超低轨道飞行的要求。

图６　轨道维持所需的速度脉冲
Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｆｏｒｏｒｂｉｔｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ

３２　偏心率矢量的变化仿真

初始平均偏心率为０．００５，初始近地点幅角
分别取０°、９０°、１８０°以及２７０°时偏心率和偏心率
矢量的仿真结果见图７。图７给出了偏心率的变
化曲线，由图７可得：平均偏心率在５ｄ内从初值
０．００５收敛至稳定值０．００１，随后在０．００１附近保
持小幅震荡。图８给出了偏心率矢量的变化曲

图７　平均偏心率变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆａｖｅｒａｇｅｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ

线，由图７可得：虽然初始偏心率矢量不同，偏心
率矢量都可以收敛至稳定位置，其中：初始近地点

幅角取０°和２７０°时，偏心率矢量最终稳定在［０，
０００１］附近；初始近地点幅角取９０°和１８０°时，偏
心率矢量最终稳定在［－０．００１，０］附近。结合图
７和图８可知：在地球非球形引力摄动、大气阻力
摄动和速度脉冲作用下，偏心率矢量从不同的初

·３３１·
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图８　偏心率矢量变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｏｆａｖｅｒａｇｅｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｃｈａｎｇｅ

始值均可以收敛至原点附近的平衡位置，平衡位

置取决于大气阻力、控制力以及偏心率矢量初始

值等多种因素。

４　结论

本文研究了超低轨道卫星的轨道自主维持方

法，分析了超低轨道卫星在地球非球形引力摄动、

大气阻力摄动作用下偏心率矢量的变化特性，提

出了基于能量守恒原理的超低轨道维持策略。最

后，以轨道高度为２００ｋｍ、质量为５００ｋｇ的超低轨
道卫星为例进行了仿真分析，主要结论有：

１）若不进行轨道维持，在半个轨道周期内大
气阻力可使轨道衰减约１．２ｋｍ；在一个轨道周期
内施加两次速度脉冲进行轨道衰减的补偿控制，

在整个在轨飞行时间内，轨道高度偏差的平均值

为－６２６．５ｍ，轨道高度偏差不超过－１８７１．２ｍ。
２）初始偏心率矢量不同，在地球引力、大气

阻力和速度脉冲共同作用下，偏心率矢量最终将

收敛至原点附近。

３）在轨飞行 ５０ｄ，所需总的速度脉冲为
１２４７７ｍ／ｓ，轨道维持所消耗的燃料质量为
１７２９ｋｇ，用于轨道维持的燃料消耗量占卫星总质
量的３４６％，这表明：超低轨道维持的控制策略
设计合理，能够满足长时间超低轨道飞行要求。

表２　轨道维持时主要控制参数统计
Ｔａｂ．２　Ｍａｉｎｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｏｒｂｉｔｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ

参数 最小值 最大值 平均值 方差

Δｈ（ｍ） －１８７１．２６ ０ －６２６．５１７ ３５１．１２７

ΔＥ（ｍ２／ｓ２） －８５２６．４８ ３２．５９ －２８２７．８３１１６１８．１６７

ΔｖＴ（ｍ／ｓ） ０．７３ １．０８ ０．７３４ ０．００９

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　ＫｒｕｅｇｅｒＪＫ． Ｃｌｏｓｅｓａｔ： ｐｅｒｉｇｅｅｌｏｗｅｒｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓａｎｄ
ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｓｍａｌｌｏｐｔｉｃａｌｉｍａｇｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｏｐｅｒａｔｉｎｇ
ｉｎｖｅｒｙｌｏｗ ｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ［Ｄ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：Ｍａｓｓａｃｈｕｓｅｔｔｓ
ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０．

［２］　周伟勇，张育林，刘昆．超低轨航天器气动力分析与减阻
设计［Ｊ］．宇航学报，２０１０，３１（２）：３４２－３４８．
ＺＨＯＵＷｅｉｙｏｎｇ，ＺＨＡＮＧ Ｙｕｌｉｎ，ＬＩＵ Ｋｕｎ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ
ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ ｒｅｄｕｃｅｄ ｄｒａｇ ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒｔｈｅ ｌｏｗｅｒＬＥＯ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，３１（２）：３４２－
３４８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　ＫｕｉｊｐｅｒＤ，ＭａｔａｔｏｒｏｓＭＡＧ．Ｇｏｃｅｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ
ｆｒｏｍ ａｎ ｏｒｂｉｔａｌｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅ［Ｊ］． ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｃｉｅｎｃｅｓａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１２，２（４）：９３
－１０６．

［４］　ＡｔｓｕｓｈｉＮ，ＭａｓａｎｏｒｉＨ，ＭａｓａｙｏｓｈｉＵ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆａｓｕｐｅｒ
ｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｃ］．５８ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌ
Ｃｏｎｇｒｅｓｓ，２００７，ＩＡＣ－０７－Ｄ１．４．０６．

［５］　ＶａｎＡｌｌｅｎ，ＲｉｃｈａｒｄＥ，ＪａｍｅｓＲＷ．ＮａｎｏＥｙｅａｍｕｌｔｉｍｉｓｓｉｏｎ
ｌｏｗｃｏｓｔｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｃ］．ＲｅｉｎｖｅｎｔｉｎｇＳｐａｃｅＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，Ｌｏｓ
Ａｎｇｅｌｅｓ，ＣＡ，Ｍａｙ７－１１，２０１２．

［６］　ＤｅＦｌｏｒｉｏＳ，Ｄ′ＡｍｉｃｏＳ．Ｏｐｔｉｍａｌａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１９ｔｈＡＡＳ／
ＡＩＡＡＳｐａｃｅＦｌｉｇｈｔＭｅｃｈａｎｉｃｓＭｅｅｔｉｎｇ，Ｓａｖａｎｎａｈ，ＵＳＡ，
２００９：８－１２．

［７］　ＣａｎｕｔｏＥ．ＤｒａｇｆｒｅｅａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｔｈｅＧＯＣＥ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２００８，４４（７）：１７６６－１７８０．

［８］　ＭａｓａｙｏｓｈｉＵ，ＡｔｓｕｓｈｉＮ．Ｏｒｂｉｔａｌｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｏｆｓｕｐｅｒｌｏｗ
ａｌｔｉｔｕｄｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｙｎｅｗｆｒｏｚｅｎｏｒｂｉｔ［Ｃ］．ＴｈｅＭｅｅｔｉｎｇｏｎｔｈｅ
ＳｔｕｄｙｏｆＳｐａｃｅ ＭｉｓｓｉｏｎｓＰｒｏｐｅｌｌｅｄ ｂｙ ＬｏｗＴｈｒｕｓｔａｎｄ
ＳｕｓｔａｉｎｅｄＡｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ，Ｔｏｋｙｏ，Ｊａｐａｎ，Ｆｅｂ２８－２９，２００８．

［９］　ＳａｌａｍａＯ．ＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓｏｒｂｉｔｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｌａｗｆｏｒＬＥＯｓｕｎ
ｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓ，ｅａｒｔｈｒｅｐｅａｔｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｗｉｔｈｅｌｅｃｔｒｉｃｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ［Ｃ］．ＡＩＡＡ／ＡＡＳＡｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＳｐｅｃｉａｌｉｓｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ
ａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，Ｈｏｎｏｌｕｌｕ，Ｈａｗａｉｉ，ＵＳＡ，Ａｕｇｕｓｔ１８－２１，２００８．

［１０］　ＦｅａｒｎＤＧ．Ｅｃｏｎｏｍｉｃａｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｆｒｏｍａｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅ
ｗｉｔｈｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｒａｇｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，
２００５，５６（５）：５５５－５７２．

［１１］　ＦｌｏｒｉｏＳＤ．Ｐｒｅｃｉｓｅａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｉｎｌｏｗｅａｒｔｈ
ｏｒｂｉｔ：ｆｒｏｍ ｄｅｓｉｇｎ ｔｏｆｌｉｇｈｔｖａｌｉｄａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｇｌａｓｇｏｗ：
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＧｌａｓｇｏｗ，２０１３．

［１２］　杨嘉墀．航天器轨道动力学与控制（上）［Ｍ］．北京：中国
宇航出版社，２００５：１９６－１９８．
Ｙａｎｇ Ｊｉａｃｈｉ． Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｏｒｂｉｔａｌ ｄｙｎａｍｉｃ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
（Ｖｏｌｕｍｅ１）［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇ，
２００５：１９６－１９８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　刘林，胡松杰．航天动力学引论［Ｍ］．南京：南京大学出版
社，２００６：１６６－１６９．
ＬｉｕＬｉｎ，ＨｕＳｏｎｇｊｉｅ．Ａｎｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｔｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｒｂｉｔａｌ
ｄｙｎａｍｉｃ［Ｍ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６：１６６
－１６９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·４３１·


