
收稿日期:2014-10-14 修回日期:2015-04-30
基金项目:国家基础研究发展计划(973计划)(2012CB720000);国家自然科学基金(11102020);新世纪优秀人才支持计划;北京高等学校

青年英才计划项目

第2卷 第2期

2015年6月

深 空 探 测 学 报
JournalofDeepSpaceExploration

Vol.2 No.2
June 2015

飞往日-地动平衡点轨道初始误差敏感度分析
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  摘 要:对从环月轨道飞往日-地动平衡点轨道的转移轨道初始误差敏感度进行了数值仿真与分析。介绍了

两种类型的转移轨道:长转移与短转移。建立初始速度误差与轨道末端偏差之间的数学关系式,采用数值计算获

得了初始速度误差与轨道末端偏差量之间的线性关系曲线。通过建立轨道初始状态与末端状态量的一阶变分表

达式,来说明始末偏差量呈线性关系的原因以及适用范围。研究表明,长转移轨道相较于短转移,对初始速度误差

更为敏感,其始末偏差的线性关系适用范围更小。
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0 引 言

动平衡点又称拉格朗日点或平动点,是三体系

统中的引力平衡点。日-地三体系统共线动平衡

点,由于其特殊的空间位置———始终位于日-地连

线,是太阳探测、空间环境探测以及空间观测的理想

场所。同时,平衡点在低能量转移轨道设计中也起

着关键作用[1]。研究表明,月球平衡点和日-地系

统共线动平衡点之间存在零消耗或者低消耗转移,
这类转移是人类以低能量方式进入近地空间或者探

测太阳系大行星、小行星的主要途径[24]。
周期轨道、拟周期轨道以及三体系统中的不变

流形结构构成了设计低能量转移轨道的主要要素。
近十多年来,世界各国的航天器轨道设计者和动力

系统理论研究人员对如何应用该低能量要素来设计

低能量轨道进行了广泛的研究:例如地-月/日-地

系统动平衡点任务轨道设计[56]、火星halo轨道的

低能量捕获问题[78]、三体系统共线动平衡点之间

的转移轨道设计问题[911]等。然而,当探测器从

地-月系统向日-地系统转移时,地球、太阳、月球

引力同时作用于探测器,并且任一天体的引力影响

都不可忽略,这将为轨道设计带来新的困难:转移轨

道设计需要考虑日-地-月系统与探测器构成的四

体动力学模型。Koon等(2000,2001)通过将四体

动力学模型拆分成两个重合的三体系统:日-地三

体系统和地-月三体系统,成功地采用动平衡点轨

道 及 其 不 变 流 形 来 设 计 两 个 三 体 系 统 之 间 的

转移[1214]。
针对日-地-月四体动力学模型下的转移轨道

设计问题,Koon、Howell、Gómez、Masdemont等对

其进行了广泛的研究,包括平面模型、三维模型、

halo-halo转移、拟周期轨道之间的转移等[4,1216]。
作为我国探月工程2期的“嫦娥2号”探测器,在世

界上首次成功地实现了地-月系统到日-地系统之

间的低能量转移[1719]。针对复杂的工程任务约束

条件,Qiao等(2013)在真实星历模型对“嫦娥2号”
探测器的转移轨道设计问题进行了研究,通过搜索

地-月系统中探测器从环月轨道逃逸的弹道轨道与

日-地 系 统 Lissajous轨 道 的 稳 定 流 行 在 空 间

Poincare界 面 的 交 点 来 构 建 低 能 量 的 转 移[18]。

Masaki等(2014)在较为简单的动力学模型———
日-地圆形限制性三体模型下对日-地L2点周期

轨道的稳定流行与月球轨道相交的情况进行了分

析,大致刻画了转移机会存在的区域及其特征[20]。
多体系统的强非线性动力学环境在带来低能量

特性的同时,也给轨道控制提出了难题。探测器从

月球出发向日-地空间转移时,由于靠近地球和月

球(并未远离地球影响球),同时受到月球、地球、太



阳引力的作用,对轨道机动误差极为敏感。本文将

对该类转移轨道在逃逸脉冲存在扰动情况下,实际

飞行轨迹与标称轨迹偏差进行计算与分析,以加深

日-地-月四体动力学模型下,转移轨道对初始扰

动敏感 度 的 理 解。在 之 前 的 研 究 中,Masaki等

(2014)[20]发现,从月球飞往日-地L2点周期轨道

的转移轨道存在两种类型,它们被称之为长转移和

短转移。这两类轨道各有特点:长转移耗时长,但逃

逸脉冲较小;短转移耗时短,但逃逸脉冲较大。本文

将对这两类轨道的初始误差敏感度进行分析,为轨

道设计工作者对此类型轨道提供一个更全面的

认识。

1 动力学模型

1.1 日-地-月动力学模型

本文的研究对象是日-地-月四体动力学模型

下的轨道,因此运动方程需要考虑月球、地球和太阳

的引力作用。在本文的研究工作中,参考坐标系为

月心J2000,探测器的动力学方程为
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其中:μm,μe,μs 分别为月球、地球和太阳的引力常

数,本 文 的 取 值 分 别 为:1.32712e-11,

3.98600436e-5,以及4.90280007e-3km3/s2。动

力学方程中的位置矢量定义如图1所示,它们的瞬

时位置通过JPL实验室的DE405计算获得。本文

的积分程序为Runge-Kutta7/8阶积分器,积分误

差为1e-13。

图1 有太阳引力摄动的地心轨道动力学模型

Fig.1 Earth-centermodelwithgravitiesperturbationofSun
andMoon

 

1.2 动平衡点轨道

众所周知,在圆形限制性三体动力学系统中存

在5个拉格朗日点,其中3个为共线动平衡点(位于

两个主天体连线上),L1~L3,另外两个为三角动平

衡点L4~L5,分别与L1和L2构成等边三角形。
在太阳系中,太阳-大行星所构成的三体系统,其共

线动平衡点均为不稳定,三角动平衡点均为稳定。
研究表明,在共线动平衡点附近存在这周期轨道和

拟周期轨道簇,Lissajous、Halo以及 Lyapunov轨

道。对于任一Jocabi常数,在动平衡点周围存在一

个垂直Lyapunov轨道、一个水平Lyapunov轨道、
南向和北向共两条 Halo轨道、Lissajous轨道簇和

quasi-halo轨道簇。

2 转移轨道及其对初始误差敏感度分
析方法

2.1 两种转移轨道

先前的研究表明,从月球环月轨道到日-地动

平衡点存在两种类型的转移。若根据逃逸脉冲大

小、飞行时间长短以及转移机会聚集区域对转移轨

道进行了分类,则存在高脉冲、短飞行时间转移轨道

和低脉冲、长飞行时间转移轨道两种轨道簇,我们称

之为短转移和长转移。以飞往日-地L2点为例,
对于前者,探测器从地-月与地-日矢量夹角约

90°方位逃逸,之后直接飞往动平衡点区域;对于后

者,探测器离开环月轨道之后,将靠近月球轨道继续

飞行一段时间。本文以向日-地L2点转移为例,
在两种类型转移轨道中各挑选一条,对其中途修正

机动特性进行了分析。转移轨道飞行轨迹如图2~
图3所示,其轨道初始参数如表1所示。

图2 低脉冲、长时间转移轨道(长转移)
Fig.2 Small-impulseandlong-timetransfer
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图3 高脉冲、短时间转移轨道(短转移)
Fig.3 High-impulseandshort-timetransfer

 
表1 两类转移轨道的初始轨道状态(月心J2000)

Table1 Initialorbitalstatesoftwotypesoftransfers
低脉冲轨道 高脉冲轨道

逃逸时间(JED) 2455713.59722 2455720.97917
x/km 236.2409588 -201.5289028
y/km 580.3508213 -1445.369555
z/km 1732.731501 1114.926611

ẋ/(km·s-1) 0.3671571997 0.3884115948
ẏ/(km·/s-1) 2.172074725 1.334489613
ż/(km·/s-1) -0.7728066944 1.811075807

2.2 初始误差及敏感度分析方法

2.2.1 初始误差

假设探测器在逃逸时刻,执行逃逸脉冲存在误

差。本文考虑的误差仅仅改变初始速度大小而不改

变方向。我们可以将实际的转移轨道初始速度写为

V1=Vref
1 (1+ ε

Vref
1
) (2)

其中:Vref
1 和V1 分别为标称轨道、实际轨道的初始

速度矢量,ε为初始速度误差量。通过参考文献

[17],最大逃逸脉冲误差约为1.15m/s。在本文研

究中,ε取值范围为[-1,1]m/s。

2.2.2 敏感度分析

对于转移轨道中途修正而言,由于随着时间递

推,轨道机动误差被逐渐放大,对于三体系统低能量

转移轨道而言,这种误差放大效果更为明显。因此,
应该尽早安排第一次轨道中途修正。通过分析各国

深空探测任务,考虑到在逃逸机动之后,轨道精确测

量需要一定的时间,第一次轨道中途修正一般被安

排在探测器逃逸机动2天之后。本文的主要工作就

是分析受到扰动后的航天器在经过2~11天的飞行

后,与标称轨道之间的距离。探测器的运动方程可

以写为

Ẋ=f(X) (3)
其中:X 为探测器的状态变量。设φ(t,X1)为探测

器在初始状态为t1=0,X=X1 时的解,那么受到初

始速度扰动后的转移轨道与标称轨道之间的偏差可

以写为

ΔXt=[ΔR,ΔV]=φ(t,Xref
1 )-φ(t,X1) (4)

其中:φ(t,X1)=Xt,φ(0,X1)=X1。X1 和Xref
1 分别

为标称轨道和受扰动后的轨道在初始时刻的状态:
位置矢量和速度矢量。通过在星历模型下的递推到

达时刻t,将两条轨道此刻的状态作差,即可得到

ΔXt=[ΔR,ΔV]。本文重点分析不同的速度扰动ε
以及时刻t对ΔR 的影响。

以上建立了通过数值积分直接求解轨道末端偏

差的数学模型。如若我们将式(4)写成如下形式

ΔXt=φ(t,X1+ΔX1)-φ(t,X1) (5)
并在X1 处泰勒展开,保留一阶,结果为

ΔXt=췍φ
(t,X1)
췍X1

ΔX1 (6)

  则初始速度误差与末端位置偏差之间的关系可

以由以上一阶表达式来近似。ϕ(t)=
췍φ(t,X1)
췍X1

为t

时刻的状态转移矩阵,可以由积分式给出,即

ϕ=Aϕ,ϕ(t=t0)=In

A=췍f
(X)
췍X X=X

ì

î

í
ïï

ïï 1

(7)

  本文采用式(4)对转移轨道初始误差所导致的

末端偏差进行计算,同时借助状态转移矩阵(6)式对

结果进行了系统的分析。

3 仿真分析

3.1 两类转移轨道在相同初始速度扰动条件下的

响应

对两类转移轨道的初始速度施加相同的速度扰

动ε,ε∈[-1,1]m/s,仿真步长为0.2m/s。轨道

递推时间t∈[2,11]天,仿真步长为1天。通过数值

计算,速度扰动ε以及时刻t 对 ΔR 的影响,如图

4~图5所示。其中图4对应短转移轨道,图5对应

长转移轨道。图中x 轴为初始速度扰动(m/s),y
轴为末端偏差ΔR(km),图中每一条曲线代表一个

t值。
从图4与图5可见,短转移和长转移具有以下

特性:从末端偏差大小来看,相同的初始速度误差和

轨道 递 推 时 间,短 转 移 的 末 端 偏 差 值(不 大 于

5000km)要远远小于长转移(最大值约3万km);

721第2期 王亚敏等:飞往日-地动平衡点轨道初始误差敏感度分析



图4 短转移轨道对初始误差的敏感度分析

Fig.4 Sensitivityofshorttransfertoinitialerror
 

图5 长转移轨道对初始误差敏感度分析

Fig.5 Sensitivityoflongtransfertoinitialerror
 

从末端偏差与初始误差关系来看,二者为线性关系,
末端偏差量正比于初始速度误差;从末端偏差量与

飞行时间关系来看,当初始误差一定时,飞行时间越

长,末端偏差量越大。因此,对于探测器的实际飞行

任务而言,轨道中途修正越早实施越好;相比于短转

移,长转移对初始速度误差更为敏感。

3.2 对线性关系的解释

由第3.1节的分析可见,长转移与短转移的末

端偏差量与初始速度误差为线性关系,本节将对这

一现象进行解释与分析。式(6)给出了初始状态与

末端状态之间的一阶差分关系,即ΔXt=ϕ(t)ΔX1。
当飞行时间t一定时,状态转移矩阵ϕ(t)为一常矩

阵,显然ΔXt 与ΔX1 为线性关系。这就是我们从图

4与图5所看到的线性曲线。但是,状态转移矩阵ϕ
(t)表示转移轨道末端状态Xt 对初始状态X1 的导

数关系,即췍Xt/췍X1。式(6)是 函 数 φ(t,X1)在
X1 附近的一阶展开。由于省略了二阶以上的高阶

项,则式(6)的准确性取决于ΔX1 取值大小、φ(t,
X1)对X1 的非线性强度。

在第3.1节中,速度误差最大值为1m/s。这

里速度误差取值最大为6m/s。从图6(a)可见,对
于长转 移 而 言,当 飞 行 时 间t≤6天 时,ΔX1 与

ΔX1 之间的线性关系依然保持,即初始误差取值

6m/s,一阶泰勒展式依然较为精确;当飞行时间大

于6天时,线性关系被破坏,这是由于随着飞行时间

的延长,飞行轨道相对于初始状态的非线性程度在

增加。从图6(b)可见,对于短转移而言,当飞行时

间为80天以内时,6m/s的速度误差依然能采用一

阶近似来计算末端偏差量;当飞行时间达到120天

时,一阶线性近似已经不能满足始末偏差之间的近

似。可见随着飞行时间的增长,泰勒展式(6)的高阶

项不能被忽略。相比于长转移,短转移轨道始末偏

差量一阶泰勒展开的适用范围更广。另外,我们针

对短转移轨道,计算了范围更大的初始速度偏差(最
大值50m/s,飞行时间为10天)时的末端偏差量,希
望获得在满足始末端状态偏差量的近似线性关系前

提下,ΔX1 的取值范围,其结果如图7所示。从图中

可见,30m/s以内的速度误差依然能保持与末端偏

差量的近似线性关系。

图6 速度误差与末端偏差之间的曲线关系

Fig.6 Relationshipbetweenvelocityerrorandterminalderivation
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图7 短转移的50m/s速度误差与末端偏差之间的曲线关系

Fig.7 Relationshipbetweenvelocityerrorof50 m/sand
terminalderivationforshorttransfer

 

4 结 论

本文针对从环月轨道向日-地L2点动平衡点

轨道转移的转移轨道初始误差敏感度进行了仿真计

算与分析,获得了如下结论:

1)通过转移轨道数值积分,当初始速度误差

较小时,约1m/s,轨道末端偏差量与初始误差呈

线性关系;相较于短转移,长转移对初始误差更为

敏感。

2)末端偏差量在初始偏差X1 附近的一阶泰勒

展开式表明,初始速度偏差与末端位置偏差为线性

关系,即结论1);一阶泰勒展开式由于忽略了高阶

项,随着初始速度偏差的增大或者飞行时间的增加,
一阶近似(线性关系)并不能准确描述始末状态偏差

量的关系。
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SensitivityAnalysisofInitialErrorfortheTrajectoryto
theSun-EarthLibrationPoint

WANGYamin,QIAODong,CUIPingyuan
(SchoolofAerospaceEngineering,BeijingInstituteofTechnology,Beijing100081,China)

Abstract:ThesensitivityofinitialerrorforthetransfertrajectoryfromlunarorbittotheSun-Earthlibration

pointorbitwascalculatedandanalyzed.First,theshortandlongtransfertrajectoriesforthiskindoftransferissue
wereproposed.Then,themathematicalrelationbetweeninitialerrorandterminalderivationwasbuilt.Therelation
isfoundtobelinearbynumericalcalculation.Finally,thereasonwhythelinearrelationexistedanditsapplicable
conditionswereexploredbythefirst-ordervariationexpressionofinitialerrorandterminalderivation.Theresult
indicatedthatthelongtransferismoresensitivetoinitialerrorthanshorttransferandthattheapplicableconditions
forlongtransferisstricter.
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