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摘 要

提出了借助 月球引力从高纬度地区发射地球静止卫星的方法
0

利用圆锥曲线拼接法对地

球静止卫星的发射问题作初步分析
,

然后采用精确数学模型进行精确分析
0

研究表明
,

当发

射场纬度大于 � 8� 时
,

采用借助月球引力的发射方法可以节省能量
0

发射场的纬度越高
,

节

省得越多
0

关键词 月球引力一地球静止卫星

3 引 言

39 95 年 3� 月 �: 日
,

原 + ;< =; =>
一

6 通讯卫星 由俄罗斯天顶号运载火箭从拜科努尔航天

中心发射升空
,

由于第  级意外地提前关机
,

卫星进入一条近地点高度 6 :� ?≅
,

远地点高

度 6Α � �� ? ≅ 的大倾角椭圆轨道
0

此次发射被定为
“

完全失效
”

0

休斯公司将卫星重新命名

为 ∀ Β &
一

3 后
,

提出利用月球引力和卫星本身的动力实施连续变轨
,

最终将卫星转移到地

球 同步轨道的方案
0

挽救行动从 3 99 8 年  月 3� 日星上火箭发动机点火开始
,

卫星最终

于 Α 月 35 日进入一条倾角仅几度的地球同步轨道
0

这样
,

休斯公司将本已判为
“

完全失

效
”

的卫星挽救为可以用于海事通信
、

新闻采集等业务的卫星
,

相当于白捡 了 3 颗卫星
,

创造 了航天史上的一大奇迹 33Χ
0

其实
,

不但可以巧妙地利用月球的引力来挽救失败的通讯卫星
,

也可以利用月球引力

能改变卫星轨道倾角的特性
,

从高纬度地区发射地球静止卫星
0

传统的地球静止卫星的发

射需要从停泊轨道进入一条椭 圆转移轨道
,

在该转移轨道的远地点施加速度增量使卫星

倾角变为零 ΔΕΧ
,

而这种轨道倾角的改变需要较大的速度增量 4特别是从高纬度地区发射7
0

借助月球引力发射地球静止卫星也就是由月球来提供这个速度增量
,

从而达到比传统方

法节省能量的 目的
0

发射地区纬度越高
,

节省的速度增量就越多
0

� 借助月球引力发射地球静止卫星 的初步分析

�0 3 团锥曲线拼接法

下面采用圆锥 曲线拼接法对借助月球引力发射地球静止卫星的问题进行初步分析
0

该简化分析方法的基本 内容有
Φ

近似认为地球和月球绕其公共质心作圆运动
Γ
当卫星在月

Η 国家高技术 8 Α各� 资助项 目 8 Α各�
一

:ΙΙ 6
0

6

3 9 9 9
一
� 不� : 收到原稿

,

� � �压� �
一 3 : 收到修定稿
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球影响球之外时
,

认为只受地球中心引力的作用
,

其轨迹为地心圆锥曲线
Γ 当卫星在月球

影响球之内时
,

认为只受月球中心引力的作用
,

其轨迹为月心圆锥 曲线
Γ 在月球影响球边

界
,

将两条圆锥 曲线拼接成完整的运动轨迹
Γ
忽略太阳引力

、

地月摄动
、

光压摄动等次要

因素的影响 Δ6 一 ΑΧ
0

�0 � 初步分析数学模型

借助月球引力的地球静止卫星转移轨道必穿过月球影响球 ϑΚΧ
,

在月球影响球内的卫星

可以视为月球卫星
0

如图 3 所示
,

( Λ
乒 为月心白道坐标系

,

取探测器进入月球影响球瞬

时的白道面为基本平面
,

( 为月心
,

( Λ
轴由地球指 向该时刻的月球

,

� �
轴垂直 白道

面
、

方 向同该时刻月球绕地球公转动量矩方向
,

( , 轴与二者构成右手系
,

( Λ
那 为惯性

坐标系
0

4= 7 升段到达影响球 伪7 降段到达影响球

图 ϑ 月球卫星轨道示意图

− <Μ
0

3 & ? Ν> ΝΟ 1 Π ϑΘ Ρ =2 ; = >Ν ϑϑ<>Ν 1 2 Σ <>

探测器到达月球影响球时可能处于月球卫星轨道的升段 4图 3= 所示7
、

也可能处于月

球卫星轨道的降段 4图 3Σ 所示7
0

+ 点为卫星飞进月球影响球时与影响球的交点

图 � 飞行示意图

−<Μ 龙 &?Ν >Ν Ο 1 Π Πϑ <Μ Ο>

速点地心矢径
, 3 、

入 口点 +

4具体推导参见文献 Δ;Χ 7
0

4下称入 口点7
,

Τ 点为卫星飞出月球影响球时与影响

球的交点 4下称出 口点7
0

设立如下参数
Φ

入 口点地心

矢量 , � ,

出口点地心矢量 Π’ Η 4图 � 所示7
0

定义在 白

道基准面的 + 点经纬度 入
、

沪
,

月球卫星轨道倾角

乞
,

入 口 点 + 处探测器相对月球速度矢量与探测器的

位置矢量反方向夹角 Φ ,

月球卫星轨道近月距
, Υ ,

月

球影响球半径 Υ
,

探测器近地距 八。 ,

地月距 ∗ Νϑ
0

当给定探测器的近地距
2 3 � 、

入 口点 + 的经纬度

久
、

沪
、

地月距为 ∗ Νϑ
、

月心轨道倾角 乞以及探测

器在入口 点处对月速度与月心矢反方向夹角
Φ 时

,

可以利用解析公式求出地心轨道转移初速
” 3 、

加

的对地速度
。 Φ 和位置 , Φ 、

近月距 Φ Υ 以及飞行时间等参数

+
、

Τ 为月心轨道和地心轨道的拼接点
,

在 +
、

Τ 点进行对地
、

对月参数的转换是
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圆锥 曲线拼接法的基本思想
0

由 + 点的对地参数
。 � 和位置

, �
减去月球对地的速度与位

置
,

可得 + 点对月参数 几≅
、

ς ≅
,

进而依据二体轨道理论由下式求出 Τ 点的对月参数
2 ‘≅

、

”‘≅ Δ9 Χ Φ

2 Σ ≅ Ω
‘一

Γ 4‘

一
Ξ

川
户�

0 , ,

2 = ≅ 十
苏歹

”‘Ρ “∋
‘

” = ≅
’

刃 Σ≅ Ω 一下万一 、上 一 ! ) 吕 Θ ∋ 7 俘
&‘· Ξ了
」一

Ψ

Ζ
‘一

Γ 4‘

一
Ξ‘,[一

20000

ΝΝ
∋3
0

0,,,0∋

其中 拼Φ

为月球引力常数
,

尸 为双 曲线的半通径
,

Ξ了为从点 + 到点 Τ 的月心扫角
0

求出 Τ 点的对月参数后
,

加上月球对地的速度与位置获得点 Τ 处对地参数
, ΑΝ 和 。阮

0

由于前面讨论的都是基于 白道平面
,

求出的
, 陇 和 。ΑΝ 也只能以月心 白道坐标系的分量表

示
0

而地球静止卫星的倾角 4�1 7是相对地球赤道平面的
,

所以要引入 白道的以下参数 4由

历表查得7
Φ 白道对地球赤道倾角 场

、

白道升交点赤经 几
、

月球对升交点角距
。 ≅

0

引入

6 个参数后
,

Τ 点对地参数在 ∋� � �� 地心天球坐标系中分量为

位置 Φ

从【
一
瓜」

·

材尤 ∴一<≅ Ζ
·

风【
一 Θ ≅ 」

从【
一几卜材Λ ∴一乞≅」

·

从【
一。≅ 」

2 ΣΝ
,

速度
Φ

>, ΑΝ
0

由地心天球坐标系的分量可求出卫星返回地球时的倾角 <2Ν
、 、

近地距
2 .2 Ν。

等参数 Ζ‘�Χ
0

从上面的论述可知
Φ

给定 几。 、

入
、

沪
、

∗Ν
, 、

艺
、 ￡ 以及 白道参数 编

、

=≅
、

。≅

时
,

可以利用解析公式求出地心轨道转移初速 。 ϑ 、

卫星返回地球 时的倾角
、

近地距等参

数
0

要使卫星返回地球时满足倾角为 �1
、

近地距为  � � �� ?≅ 的地球静止卫星的要求
,

需要进行参数搜索
0

搜索中将 八 。 、

∗ Ν,
、

<≅
、

几
Ρ

和 入 设为常数
0

下面简要介绍一下

搜索过程
0

第一层搜索
,

将
。 ≅ 和 Φ Υ 固定

,

调整 ￡ 和 沪 可搜索到满足
, Υ 和 乞的轨道 Γ

第二层搜索
,

将 Φ Υ 固定
,

调整 ￡ 、

沪
、

乞和 。≅ 可搜索到满足 补
Ν Φ 的轨道 Γ

第三层搜索
,

调整 ￡ 、

沪
、

乞
、

>, ≅ 和 , Υ 可搜索到满足 <2Ν
> 和 仆2Ν Φ 的轨道 Γ

在搜索过程中获得 了转移初速
。 Γ 和 。 ≅

0

由 >, ≅ 查历表得到探测器到达入 口点的时

刻
,

除去飞行时间就可获得探测器的加速点时刻
0

在初步分析中获得的加速时刻和转移初

速
,

可以作为精确分析中的轨道搜索的初值
0

虽然初步分析中是一个多维的搜索过程
,

但

由于以上的计算都是基于解析公式
,

故求解一条地球静止卫星转移轨道仅需要数秒 4. � ΑΑ

机器 7的时间
,

从而可以很方便地分析转移轨道的特性
0

这也正是采用圆锥曲线拼接法分

析问题的最大优点
0

�0 6 初步分析算例

以 3 9 9 5 年 Α 月为例
,

计算借助月球引力发射地球静止卫星的算例
0

在月份定好后
,

可以认为白道面在该月内基本不变
,

查历表得
Φ

编 Ω 3 8 0 3�
、

=≅ Ω 3
0

:  �
0

1 ≅ 为待定

参数
,

取决于到达入 口点的 日期
0

算例中取停泊轨道高度 � �� ?≅
、

停泊轨道倾角  6�
,

计

算结果见表 3
0

仍以 3 9 9 5 年 Α 月为例
,

考虑从不同倾角的停泊轨道上借助月球引力发射地球静止卫

星
,

算例如表 � 所示
0
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表 3

转移

初速

4≅ ]
;

7

借助 月球引力发射地球静止卫星算例 3

入 口点 飞行

时间

4Ο 7

3 � �
0

8

3 � 6
0

Α

3 � Α
0

Α

3 � 8
0

Α

3 � 8
0

8

3 3 3
0

3

3 3 6
0

 

3 3  
0

9

9 5
0

9

9 9
0

 

3 � �
0

5

3 � �
0

 

8 Α
0

8

8 5
0

5

8 8
0

5

8 9
0

5

卫星倾角 4
”

7

经度 4
1

7 纬度 4
(

7 返回

地球

�
0

� � �

�
0

� � 3

�
0

� � 3

�
0

� � :

�
0

� �  

�
0

� � 3

�
0

� � 3

�
0

� � �

�
0

� � �

�
一

� � �

�
,

� � �

�
0

� � 3

�
0

� � 3

� � � 3

�
0

� � 3

�
0

� � �

相对

白道

3 5
0

9 3

3 5
0

: �

3 5
0

: 9

3 5
0

9 6

� �
0

8 8

� 3
0

� �

� 3
0

: :

� �
0

3  

�  
0

� 8

�  
0

5 5

� :
0

6 :

� Α
0

: �

� 8
0

� Α

� 8
0

Α :

� 9
0

:  

6 �
0

: 5

近月距

4? ≅ 7

近地距

4?≅ 7

5 �
0

�

5 �
0

�

5 �
0

�

5 �
0

�

Α �
0

�

Α �
0

�

Α �
0

�

Α �
0

�

: �
0

�

: �
0

�

: �
0

�

: �
0

�

 �
0

�

 �
0

�

 �
0

�

 �
0

�

3
0

 9 �

�
0

8 : 6

一 �
0

� 3 �

一�
0

5 � �

�
0

� :  

一�
0

9 Α :

一 �
0

� 3 �

一 6
0

3 5 :

一 �
0

� � 5

一 6
0

3 9 �

一 
0

6 3 �

一Α
0

� 6 Α

一 
0

9 � :

一Α
一

� � �

一 5
0

Α � Α

一 9
0

6 : �

3 � 9 3 �
0

�

3 � 9 3 3
0

Α

3 � 9 3 3
0

 

3 � 9 3 3
0

6

3 � 9 3 �
0

9

3 � 9 3 �
0

�

3 � 9 � 9
0

Α

3 � 9 � 9 6

3 � 9 3 3  

3 � 9 3 �
0

:

3 � 9 � 9
0

8

3 � 9 � 9
0

�

3 � 9 3  
0

9

3 � 9 3  
0

�

3 � 9 3 6
0

�

3 � 9 3 �
0

3

3 3 � 6 8

3 6 5 6 8

3 Α 5 6 8

3 8 5 6 8

3 6 8 6 8

3Α 5 6 8

3 9 5 6 8

� 3 5 6 8

3Α  6 8

38 5 6 8

� � 5 6 8

� 6 5 6 8

38 � 6 8

39 5 6 8

� 3 5 6 8

� 6 5 6 8

 3 9 5 3

�  � � :

3 6 9 : �

3 � 3 � 6

 � � � 5

� Α 9 Α 6

3 5 9 6 8

3 � 5  

 � 3 8 �

6 3 8  �

� :   3

3 8 5 8 �

 � 6 9 Α

6 Α  � 8

6 � 3 3 �

� : � 6 Α

月球对

升交点

角距 4
1

7

3Α 8
0

8 9

3Α 8
0

3 

3Α 5
0

6 3

3Α Α
0

5 6

3 Α 8
0

� Α

3 Α 5
0

� �

3 Α Α
0

� 5

3 Α :
0

Α 6

3 Α 5
0

  

3 Α Α
0

5 3

3 Α Α
0

�  

3 Α  
0

9 8

3 Α 5
0

6  

3 Α Α
0

8 �

3 Α Α
0

3 �

3 Α :
0

6  

总的速

度增量

4≅ ]
;
7

 � 3:
0

�

 � 9 6
0

8

 6 Α  
一

Α

  � �
0

6

 � 3�
0

:

 � 5 :
0

�

 6 � 9
0

9

 6 Α �
一

8

 � 3Α
0

3

 � : 6
0

 

 � 8 6
一

:

 6 � 6
0

6

 � 6 3
0

9

 �  5
一

6

 � Α 9
0

9

 � 9 3
0

 

表 � 借助月球引力发射地球静止卫星算例 �

入 口点

经度 4
1

7

转移

初速

4≅ ]
;
7

卫星倾角 4
。

7

相对

白道

� �
0

8 3

� �
0

6 6

近月距

4?≅ 7

近地距

4?≅ 7

3� 9 3�
0

�

3� 9 3�
0

6

 � 35 :

 � �  6

 
弓3
5门#�96 0000953了:

一0上333333

5 �
0

�

5 � �

5 �
0

�

5 �
0

�

5 �
0

�

5 �
0

�

3� 9 3�
0

3

飞行

时间

4Ο 7

3 3 5
0

Α

3 38
0

 

3 39
0

9

3 � �
0

8

3 � 3
0

�

3 � �
0

3

 3 9 Α 5

3� 9 3 �
0

�

返回

地球

�
0

� � 3

�
0

� � 6

�
0

� � 6

�
0

� � �

� � � 3

�
0

� � 3

 3 9 5 3

 � 3� 9 3 �
0

�

6 � 3� 9 3 3 9

9 6 38

9 5 6 8

3 � : 6 8

3 3 � 6 8

3 3 � 6 8

3 3 5 6 8

:��6ΑΑ: 

 3 9 � 6

 � 3� :

月球对

升交点

角距 4
(

7

3 Α 9
0

6 �

3 Α 9
0

3 Α

3 Α 8
0

9 :

3 Α 8
0

8 9

3 Α 8
0

8 8

3 Α 9
0

� 3

总的速

度增量

4≅ ]
;

7

 � � :
0

:

 � � �
0

8

 � 3 8
0

3

 � 3:
一

�

 � 3 
0

 

 � 3 3
0

6

从表 3
、

表 � 可见
Φ

4ϑ7 由于月球的影响球半径只有 ΑΑ � �� ? ≅
,

要利用月球 的引力改变轨道倾角
,

就必须

抬高停泊轨道的高度
,

使卫星进入月球影响球
,

表中的转移初速在 3� 9 3� ≅ ]
; 左右

0

4� 7算例中月球对 白道升交点的角距约为 35 ��
,

说明月球正处在 白道的降交点附近
,

月球 的赤纬接近 �1
,

对应的时间为 3 9 9 5 年 Α 月 36 日
0

也只有当卫星与月球的交会点在

地球赤道平面附近时
,

才可能将卫星的倾角降低到 ��
0

事实上
,

要利用月球引力来发射地

球静止卫星
,

只可能选择月球在 白道升交点附近或降交点附近
0

也就是说
,

一个月中只有

� 天可以用来发射
0

46 7卫星与月球交会有 � 种情况
Φ

第 3 种情况是交会时卫星与月球同在轨道的升交点
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附近或同在轨道降交点附近 Γ 第 � 种情况是交会时卫星与月球一个在升交点附近
、

一个在

降交点附近
0

表 3 中的算例都属于第 � 种情况
0

4 7对于不同经度的入 口点
,

其转移初速大小基本相同
,

但从加速点到近月点的飞行

时间却有很大的差别
0

入 口点经度值越大 4越靠西7
,

飞行时间越长
,

经度为 5�� 的飞行时

间比经度为  �� 的约长 6� Ο0

4: 7表 � 显示了借助月球引力发射地球静止卫星的又一个特点
Φ

从不同倾角 46 �� 一Α : “

7

的停泊轨道发射静止卫星
,

所需的速度增量基本相等 4相差仅 3 ≅ ]
;
7

0

而采用传统方法发

射静止卫星所需的速度增量则明显地随轨道倾角增大而增大
0

从不同倾角的停泊轨道上

发射卫星
,

只需选取不同的加速时机
,

加速到基本相同的速度向月球飞去
,

在月球引力下

基本上都可以将卫星轨道倾角降到 �1 附近
0

正是这个特点才使得发射场纬度越高
,

节省

的速度增量越多
0

4Α 7对给定的入 口点经度
,

对应无限多条地球静止卫星转移轨道
0

这些轨道对应的近

月距各不相同
,

近月距越小
,

返回地球时的近地距越大
0

这是因为近月距越小
,

卫星飞过

月球影响球所获得 的速度增量越大
,

将卫星的近地距抬高得越多
0

合适地选取近月距
,

可以使卫星再次返回地球时既满足倾角为 �1
,

又满足近地距为  � ��� ?≅ 的静止卫星的要

求
,

这是该入 口点经度下速度增量最小的情况
0

不同的入 口点经度对应的最小速度增量差

别不大
,

表 3 中以入 口点经度为 Α �� 时的速度增量最小
Φ

△Κ Ω  � 3 �
0

: ≅ ]
:

0

如果用传统的方法发射静止卫星
Φ

当停泊轨道倾角为 �:
0

5�
,

△ Κ’ Ω  �3 �
0

:
,

二者速度增量需求相等
Γ

当停泊轨道倾角为 63
0

��
,

△Κϑ Ω  6 �  
0

�
,

借力飞行节省 �
0

Ας 的速度增量
Γ

当停泊轨道倾角为  6
0

��
,

△Κϑ Ω  Α3 5
0

6
,

借力飞行节省 8
0

5ς 的速度增量
Γ

当停泊轨道倾角为 Α:
0

��
,

△Κϑ Ω : �3 9
0

9
,

借力飞行节省 39
0

6ς 的速度增量
0

由此可见
,

只要停泊轨道倾角大于 �:
0

5�
,

借助月球引力发射地球静止卫星的方法就

能节省速度增量
0

并且发射场的纬度越高
,

节省的速度增量越多
0

由于卫星进入静止卫星

轨道后轨道保持需要的推进剂消耗很少
,

因此在发射时节省下来的推进剂将提高静止卫

星的使用寿命
、

增加卫星的效益
0

6 精确模型下的地球静止卫星算例

精确 的数学模型中考虑了各种作用力的影响
,

包括地
、

月
、

日的中心引力及地
、

月摄

动力
,

大气阻力和光压作用力
0

采用 Α Λ Α 阶的 Β % ⊥
一

_ 6 地球引力场模型和 3� Λ 3� 阶的

月球引力场模型
0

对时间系统也作了精细考虑
0

地
、

月
、

日位置计算都通过查 ∋., 历表

获得
·

数值积分采用变步长
、

单步的 ∗ ⎯ − 54;7 方法 33 ‘Χ
0

经过搜索
,

求出如下一条借助月球发射的地球静止卫星转移轨道
0

卫星于 39 9 5 年 Α 月

8 日 �� 6� �8
0

 � 4格林尼怡标准时间
,

下同7进入停泊轨道
,

停泊轨道的倾角为  6�
、

轨道高

度 � �� ? ≅
0

卫星在停泊轨道上滑行 Α 98
0

 :Α : 后
,

加速到 3� 9 3 :0 :3 ≅ ]
; 的速度飞向月球

0

卫星于 Α 月 36 日 35 � 6 36 0� Α4飞行 Ρ Α0 :: Ο7 进入月球影响球
0

在到达月球近月点之前的一

段
,

月球引力的影响使卫星轨道倾角一直增大
,

到 Α 月 3 日 3� � 6 3 6 0� Α 4飞行 3 6 6
0

53 Ο7 倾
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角增大到 3 �6
0

� 9 �
0

卫星于 Α 月 3 日 3 3� 6 36
0

� Α4飞行 36  
0

: : Ο 7到达距月心 8  3Α ?≅ 的近月

点
0

在卫星飞过月球近月点后
,

月球引力使卫星轨道倾角迅速减小
,

在短短的 ; Ο 内 4飞至

距月心 � � � � � ?≅ 处7倾角锐减至 � �
0

� � �
0

Α 月 3 : 日 � : � 6 36
0

� Α4飞行 3 : �
0

: : Ο7 卫星飞出月

球影响球
,

此时卫星倾角已减至  
0

58�
0

卫星飞出月球影响球后进入半长轴为 �8� � �� ? ≅
、

周期 35 天的椭圆轨道
0

Α 月 �5 日 � 9 : 6 3 6 0� Α 卫星回到地心距为  � 111 ?≅ 4地球静止卫星

高度 7的近地点
,

此时轨道倾角已经减小到 �
0

6 8�
,

卫星轨道倾角己经基本满足要求
0

卫星

在近地点施加负 向速度增量
,

同时使轨道圆化和进一步减小倾角到 �1
,

最终成为地球静止

卫星
0

卫星飞行过程如图 6 所示
,

倾角变化图如图  所示
0

卫星本来的半长轴为 � �� ��� ?≅
,

经过月球的加速作用后半长轴增大到 �8� � � � ?≅
,

近地距也由原来的 Α : 58 ?≅ 增大到  � � ��

?≅ 4地球静止卫星高度7
0

图  中卫星轨道在近月点附近的拐点就是半长轴的变化点
0

从图

 可以清楚地看到卫星轨道对地球赤道倾角的变化规律
,

是一个先逐步变大 4一度增大到

3� 6
0

�9
“

7
,

然后快速减小的过程
0

卫星倾角在  Ο 内减小到 6 ��
,

在 3� Ο 内减小到 3��
0

卫星轨道

ϑϑϑϑϑϑϑϑϑ
ΖΖΖΖΖ」」」

ΙΙΙ 一]]]]]

犯犯犯犯

�
。

� !一村∀ #工。三

∃ %& ∋ 爪

图 ( 卫星 飞行轨迹 图 图 ) 卫星轨道倾角变化 图

∗ %+
∀

( ∗ ,%+ −. ∋ !  / 0 ∋ ! 1 02. ∋ ,,%. ∋ ∗ %+
·

) ∃∋
3 4 ∋ 3 ∋ 5 ∋ −2 / . ! 1 %3 ∋ ,%3 2. % ! 3

! 1 0 2 . ∋ ,,%. ∋

下面计算本算例中的能量需求
∀

卫星在 6 77 8& 的停泊轨道上的圆轨道速度为 9 9 :) & ; 0 ,

加速到绕月轨道需要的速度增量 △。< = <7 > <? 一 9 9 :) 二 ( <( < & ;
0 ≅ 卫星回到近地点的速

度大于静止卫星的轨道速度
,

在近地点应施加的负向速度增量约 △。 Α 二 < <79 & ; 0 ≅ 卫星再

次回到地球时的近地点高度不严格等于静止卫星的高度
、

倾角也略大于 7!
,

修正近地点高

度和轨道 圆化共需速度增量约 △Β ( 二 Χ, & ; ?
∀

故利用月球引力发射地球静止卫星所需的

总速度增量为
Α
△。 = △。< Δ △Β Α Δ △Β ( = ) 6 ? > & ; 0∀

如果用传统的方法发射静止卫星
Α

当停泊轨道倾角为 6:
∀

77
,

△Β, = ) 6 ? >
,

二者速度增量需求相等
≅

当停泊轨道倾角为 (<
∀

77
,

△扩 = ) ( 6)
,

借力飞行节省 <
∀

?Ε 的速度增量
≅

当停泊轨道倾角为 )(
∀

77
,

△识 二 ) Φ < 9
,

借力飞行节省 9∀ :Ε 的速度增量
≅

当停泊轨道倾角为 Φ?
∀

77
,

△扩 二 ? 6 6 7
,

借力飞行节省 <:
∀

)Ε 的速度增量
∀

由此可见
,

如停泊轨道倾角大于 6:7
,

借助月球引力发射地球静止卫星的方法就能节

省速度增量
,

这个结论与初步分析 中的结论基本一致
∀

由于 <> > 9 年 Φ 月 <) 日地月距

( > 9 0, + 8& 大于初步分析中采用的地月平均距离 ( :) ) 77 8&
,

并且精确模型下的轨道搜索

很难找到返回地球时卫星倾角严格为 7! 的例子
,

因此本算例中的 △。 比初步分析中要稍
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微大一些
0

初步分析与精确模型下的结论一致也验证了简化模型在本 问题中的实用性
0

由

于精确模型下的发射地球静止卫星的轨道需要进行大量的搜索
,

搜索一条转移轨道可能

要花上数天的时间
,

利用简化模型可以大大加快分析速度
,

得出正确的结果
0

 结 论

由前面的初步分析和精确轨道分析可知
,

借助月球引力发射地球静止卫星的方法在停

泊轨道倾角大于 � 8� 时
,

可以节省速度增量
0

发射场的纬度越高
,

节省的速度增量越多
,

该方法对于中
、

高纬度纬度发射场有很重大的意义
0

利用月球引力发射地球静止卫星的窗口很小
,

每月仅有两天的 日窗口
,

在这两天中发

射卫星使得与月球交会时月球基本在赤道附近
0

如果月球不是处于 白道的升交点或降交

点 4赤纬为零7
,

不论如何选择发射时机
,

都不可能利用月球将卫星倾角基本减小到零
0

上面的分析都忽略了卫星飞行过程中的控制和制导问题
0

如果考虑这些因素
,

借助月

球引力的发射方法将受一定的技术条件 的限制
0

但是
,

只要掌握深空探测的关键技术
,

此

方法将有良好的实际应用价值
0
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