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摘要　空间中存在大量高速运动的微流星体,与在轨运行的航天器发生碰撞后将导致轨道偏离、性能下降、

结构破坏甚至航天器失效．由于Halo轨道具有不稳定的特性,本文主要探究微流星体碰撞对日地L２ 点HaＧ

lo轨道动力学演化规律的影响．首先,建立日地L２ 点附近轨道的动力学模型,通过微分修正法构造 Halo轨

道的初始条件,基于Grün微流星体通量模型计算微流星体与航天器碰撞的数量和碰撞引起的速度改变量．
然后,采用RungeＧKutta算法求解 Halo轨道的动力学方程,研究碰撞速度改变量引起的轨道偏差随时间的

演化规律．此外,采用状态转移矩阵方法分析初始状态偏差的演化规律,并与数值积分方法对比．最后基于状

态转移矩阵方法分析了不同碰撞速度改变量的大小和方向引起的动力学响应．研究发现,状态转移矩阵在短

时间内得到的结果与数值积分方法基本一致,而且只需一次矩阵乘法即可通过初始状态偏差计算得到末时

刻状态偏差,具有非常高的效率．研究结果表明,由于 Halo轨道固有的不稳定特性,所以初始时刻微流星体

碰撞引起的微小状态偏差会快速增长,导致消耗更多控制燃料,最终将影响航天器的寿命．此外,微流星体碰

撞的速度改变量的方向对偏差传递的规律有重要的影响．

关键词　微流星体碰撞,　Halo轨道,　状态转移矩阵,　太空望远镜
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InfluenceofMicrometeoroidCollisionsontheHaloOrbitaround
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Abstract　TherearealargenumberofhighＧspeedmicrometeoroidsinspace．ThecollisionbetweenmicrometeＧ
oroidsandspacecraftinorbitwillleadtoorbitdeviation,performancedegradation,structuraldamage,oreven
failure．DuetotheinstabilityoftheHaloorbit,theeffectsofmicrometeoroidcollisionsonthedynamicevolution
oftheHaloorbitaroundtheSunＧEarthL２pointarestudiedinthispaper．First,anorbitalmodelaroundthe
SunＧEarthL２isestablished,andtheinitialconditionsoftheHaloorbitareconstructedusingthedifferentialcorＧ
rectionmethod．BasedontheGrünmicrometeoroidfluxmodel,thenumberofcollisionsbetweenmicrometeorＧ
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oidsandspacecraftiscalculated．Thevelocityvariationcausedbythecollisionisevaluated．Then,theRungeＧ
KuttaalgorithmisusedtosolvetheorbitaldynamicequationsoftheHaloorbit,andtheevolutionoforbitdeviaＧ
tioncausedbythecollisionsisstudied．Besides,thestatetransitionmatrixmethodisusedtoanalyzetheevoluＧ
tionoftheinitialstatedeviation,whichisthencomparedwiththenumericalintegrationmethod．Finally,based
onthestatetransitionmatrixmethod,thedynamicresponsescausedbydifferentmagnitudesanddirectionsof
thevelocityincrementsareanalyzed．Itwasfoundthattheresultsobtainedbythestatetransitionmatrixina
shorttimearebasicallyconsistentwiththenumericalintegrationmethod,whilethefinaldeviationcanbecalcuＧ
latedfromtheinitialdeviationwithonlyonematrixmultiplication,whichishighlyefficiency．Theresultsalso
showedthatduetotheinherentinstabilityoftheHaloorbit,theinitialsmallmicrometeoroidcollisionswould
growrapidly．Thismayleadtomorecontrolfuelconsumptionandultimatelyaffectthelifeofthespacecraft．In
addition,thedirectionofvelocityincrementscausedbymicrometeoroidcollisionhasanimportanteffectonthe
deviationtransmission．

Keywords　micrometeoroidcollision,　Haloorbit,　statetransitionmatrix,　spacetelescope

引言

日地L２ 点是日地动力学系统的平衡点,其附近

周期性的Halo轨道是天文观测的理想位置,也是近

年来航天动力学与控制领域的研究热点[１Ｇ３]．由于日

地L２ 点Halo轨道具有不稳定的动力学特性,航天

器受到的小扰动将随时间快速增长．目前很多学者

研究了入轨偏差、导航误差、推进误差等对 Halo轨

道的影响[４],而微流星体碰撞对航天器轨道的影响

鲜有研究．
在空间中,流星体存在三个来源:小行星的旋转

分裂或相互碰撞、彗星活动喷射的核碎片或气体和

星际空间的粒子[５]．微流星体超高速的撞击会对航

天器的结构和性能等构成重大危害．微流星体与航

天器发生碰撞时对航天器造成的损伤程度取决于航

天器大小、构型、工作时间以及微流星体的质量、密
度、速度等特性[６]．常见的撞击影响包括光学仪器的

损伤[７]、压力容器的破裂、太阳能电池的退化[８]、热

控涂层性能的降低等[９]．航天器在受到微流星体碰

撞后,如果没有造成致命的损伤,则碰撞引起的速度

改变量将导致航天器轨道偏移,这是本文关注的重

点．为了评估航天器在轨运行时与微流星体碰撞的

概率和碰撞引起的速度增量,首先需要获得流星体

的分布模型[５]．
目前已有多个微流星体的分布模型[５]．Grün模

型给出了１AU附近单位面积每年的撞击粒子数,该
模型只有微流星体的通量信息,而不包含碰撞的方

向、相对速度等信息[１０]．Divine模型假设流星体仅在

太阳引力作用下运动,对五种候选星际流星体群进

行模型预测值求和的迭代,并根据观测数据得到流

星体的质量分布函数、近地点分布函数、轨道倾角分

布函数和偏心率分布函数,可用于计算太阳系０．
１AU~２０AU空间内质量为１０－１８g~１g的流星体通

量[１１]．该模型最早提出了非各向同性分布,但模型比

较复杂,存在非线性计算问题．Dikarev等[１２]提出了

行星际流星体工程模型,首次考虑了流星体的轨道

演化,补充了部分稀缺的数据．该模型除了将模型预

测与观测相匹配外,还尝试根据影响流星体轨道和

来源的物理效应构建流星体模型,由近似解析解得

到部分已知来源的流星体轨道分布．虽然Divine模

型和行星际流星体工程模型可以得到微流星体与航

天器的相对速度和撞击方向,但需要经过大量的微

流星体轨道计算,并与航天器轨道动力学联合仿真;

而微流星体模型和航天器的 Halo轨道动力学模型

的理论框架不同,给联合仿真带来困难．
基于Grün模型研究微流星体碰撞对日地L２ 点

Halo轨道的影响．首先建立日地L２ 点 Halo轨道的

动力学模型,通过微分修正法获得Halo轨道的初始

条件．然后通过数值积分法和状态转移矩阵法对微

流星体碰撞引起的轨道误差进行仿真计算,对比两

种方法的结果并分析系统的误差传递规律．

１　动力学模型

１．１　微流星体通量模型

为了研究微流星体碰撞对航天器轨道的影响,

７１
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本文采用Grün等[１０]提出的微流星体环境通量模

型．该模型给出了总平均流星体通量的积分形式,

即质量大于等于给定质量的微流星体,在航天器表

面每平方米面积的每年撞击粒子数F(m)．此模型

的通量是全向的,适用于地月轨道附近质量为

１０－１８g~１００g的流量体．Grün模型的通量为

F(m)＝３．１５５７６×１０７[F１(m)＋
　F２(m)＋F３(m)] (１)

其中

F１(m)＝(２．２×１０３m０．３０６＋１５．０)－４．３８,

m ＞１０－９g
F２(m)＝１．３×１０－９(m＋１０１１m２＋１０２７m４)－０．３６,

１０－１４g＜m ＜１０－９g
F３(m)＝１．３×１０－１６(m＋１０６m２)－０．８５,

m ＜１０－１４g
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(２)

根据Grün模型的解析形式,可得到如图１所

示的流星体质量与通量的关系曲线．由图可知,质
量越大的微流星体数量越少．

图１　流星体通量

Fig．１　Meteoroidflux

１．２　平动点轨道动力学方程

圆形限制性三体问题假设两个主天体绕公共

质心在圆形轨道上运行,且第三个天体质量很小,

因此可以忽略第三体对两个主天体的引力作用．太
阳、地球与航天器组成的系统就是典型的圆形限制

性三体系统[１３]．如图２所示,P１ 和P２ 分别为太阳

和地球,质量分别为m１ 和m２,点O 位于P１ 和P２

的质心,P１ 和P２ 都围绕点O 作匀速圆周运动．为
了描述航天器在日地空间中的运动,首先建立会合

坐标系OＧξηζ,其中ξ轴指向P２,ζ轴为日地系统自

旋的法线方向,η轴满足右手定则．此外,为了使动

力学方程具有普遍性,需要对时间和距离进行无量

纲化处理,即单位质量为两个主天体质量之和,单
位长度为两个主天体的距离,单位时间为轨道周

期．由文献[１４]可知,航天器在会合坐标系下的动

力学方程为

ξ
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其中

　

Ω＝
１
２
[(ξ２＋η２)＋μ(１－μ)]＋

１－μ
ρ１

＋μ
ρ２

ρ＝[ξ,η,ζ]T

ρ１＝ (ξ＋μ)２＋η２＋ζ２

ρ２＝ (ξ－１＋μ)２＋η２＋ζ２

１－μ＝
m１

m１＋m２

μ＝
m２

m１＋m２
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(４)

航天器的动力学模型在会合坐标系中存在五

个平衡点,即将航天器置于这五个点上,航天器将

在P１和P２引力作用以及离心力作用下保持平衡,

通常称这五个点为平动点(图２给出了其中三个共

线平动点L１、L２ 和L３ 的位置)．除了平动点以外,

平动点附近丰富的周期轨道和拟周期轨道具有重

要的应用价值．由于没有空间碎片、重力梯度、残余

大气、地球红外辐射和地球磁场等因素的干扰,日
地L２ 点附近的轨道是观察宇宙研究天文的理想场

所[１５]．为了便于研究L２点附近的轨道动力学特性,

将会合坐标原点移至共线平动点L２ 点上,建立平

动点坐标系L２Ｇxyz,如图２所示．在平动点坐标系

下,位置矢量r＝(x,y,z)T 与原会合坐标系中的

位置矢量ρ＝(ξ,η,ζ)T 的转换关系为

r＝(x,y,z)T＝
１
γ２
(ξ－x２,η,ζ)T (５)

其中x２＝(１－μ)＋γ２为L２点在会合坐标系下的

坐标,γ２ 为L２ 点到P２ 点在会合坐标系下的距离．

图２　坐标系转换关系

Fig．２　Transformationbetweencoordinatesystems
由此可知,在平动点坐标系下,L２ 点到P２ 点的距

８１
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离被定义为单位长度．根据以上转换关系,可推导

出在平动点坐标系下的航天器动力学方程

r􀅰􀅰＋２
－y

􀅰

x􀅰

０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
１
γ２
２
(∂Ω
∂r
)
T

(６)

１．３　Halo轨道

最常用的共线平动点附近的轨道是具有周期性

的Halo轨道[１６]．早在１９７９年,Richardson给出了

Halo轨道的三阶解析解,但由于受轨道的不稳定性

影响,微小的初始轨道误差将随时间快速增长,导致

三阶解析解难以直接用于周期轨道设计(尤其在轨

道离平动点较远时)．该解析解一般作为 Halo轨道

的数值迭代构造算法的猜测初值．数值构造周期轨

道的核心思想即微分修正法[１７],也称为单点打靶法．
根据文献[１８]给出的轨道初值,通过微分修正法进

行了小幅调整,得到初始条件如下:
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采用上述初始条件,通过二级四阶辛RungeＧ
Kutta方法[１９]对动力学方程进行仿真,积分时间为

２个周期,结果如图３所示．仿真表明,该Halo轨道

满足周期性,周期约为８９天,但是数值仿真中的初

始误差、截断误差等随时间快速增长,当时间到达

２个周期时,航天器已经出现肉眼可见的偏差．第２

图３　Halo轨道

Fig．３　Haloorbit
节将研究微流星体碰撞对图３所示轨道的影响．

２　微流星体碰撞对航天器轨道的影响

２．１　基于动力学仿真的影响分析

太空中微流星体的高速撞击会对航天器造成

不同程度的损伤,目前大多数文献主要关注微流星

体引起的热防护层、光学仪器和太阳能电池等性能

下降甚至失效问题．然而,微流星体碰撞还将影响

航天器的轨道,由于Halo轨道的不稳定性,初始时

刻的微小碰撞误差将导致后期出现较大的轨道偏

离．对于受到微流星体碰撞而未失效的航天器,应
主要关注微流星体碰撞带来的轨道影响以及后续

的轨道控制需求,避免微流星体碰撞影响航天器的

使用寿命．因此,本节主要探究微流星体高速碰撞对

日地L２ 点附近Halo轨道上的航天器轨道的影响．
根据微流星体通量的Grün模型开展 Halo轨

道航天器的微流星体撞击风险评估和分析．首先假

设航天器的质量为ms＝２０００kg,受微流星体碰撞

的表面积为As＝１００m２,碰撞时相对速度的大小为

vb＝２v０,其中v０＝２９７８０m/s为地球公转的平均

线速度．根据Grün模型,质量大于等于１０－２１kg的微

流星体通量为F－２１＝８．２４×１０６,而质量大于等于

１０－２０kg的微流星体通量为F－２０＝１．１２×１０６,则质

量在区间(１０－２１,１０－２０]kg的微流星体通量为

F＝F－２１－F－２０＝７．１２×１０６ (８)

因此 该 航 天 器 平 均 每 年 受 到 质 量 在 区 间

[１０－２１,１０－２０]kg的微流星体的碰撞数量为

n＝１００F＝７．１２×１０８ (９)

考虑到碰撞前相对速度为２v０,假设微流星体

碰撞后黏附在航天器上,则这部分微流星体单次碰

撞引起的动量改变量不大于

Δp＝２×１０－２０×v０＝５．９６×１０－１６ (１０)

由于航天器的质量为２０００kg,这部分微流星

体单次碰撞引起的速度增量不大于

Δv１＝
Δp
２０００＝２．９８×１０－１９m/s (１１)

如果这部分微流星体都按相同的方向与航天

器发生碰撞,则引起的航天器速度增量最大．因此,

这部分微流星体碰撞引起的速度增量不大于

Δv＝nΔv１＝２．１２×１０－１０m/s (１２)

同理可算出不同区间内的数据,如表１所示．

表１　流星体通量与碰撞的速度变化量

９１
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Table１　Meteoroidfluxandvelocityincrementofcollisions

m/kg F/(m２/yr) n Δp/(kg m/s) Δv１/(kg m/s) Δv/(kg m/s)

[１０－２１,１０－２０] ７．１２E＋０６ ７．１２E＋０８ ５．９６E－１６ ２．９８E－１９ ２．１２E－１０

[１０－２０,１０－１９] １．０１E＋０６ １．０１E＋０８ ５．９６E－１５ ２．９８E－１８ ３．００E－１０

[１０－１９,１０－１８] １．０１E＋０５ １．０１E＋０７ ５．９６E－１４ ２．９８E－１７ ３．０１E－１０

[１０－１８,１０－１７] ８．７５E＋０３ ８．７５E＋０５ ５．９６E－１３ ２．９８E－１６ ２．６１E－１０

[１０－１７,１０－１６] ２．６１E＋０３ ２．６１E＋０５ ５．９６E－１２ ２．９８E－１５ ７．７７E－１０

[１０－１６,１０－１５] １．１４E＋０３ １．１４E＋０５ ５．９６E－１１ ２．９８E－１４ ３．４０E－０９

[１０－１５,１０－１４] ５．６１E＋０２ ５．６１E＋０４ ５．９６E－１０ ２．９８E－１３ １．６７E－０８

[１０－１４,１０－１３] ２．６１E＋０２ ２．６１E＋０４ ５．９６E－０９ ２．９８E－１２ ７．７９E－０８

[１０－１３,１０－１２] １．０６E＋０２ １．０６E＋０４ ５．９６E－０８ ２．９８E－１１ ３．１４E－０７

[１０－１２,１０－１１] ５．７６E＋０１ ５．７６E＋０３ ５．９６E－０７ ２．９８E－１０ １．７１E－０６

[１０－１１,１０－１０] ２．７８E＋０１ ２．７８E＋０３ ５．９６E－０６ ２．９８E－０９ ８．２７E－０６

[１０－１０,１０－９] ８．０５E＋００ ８．０５E＋０２ ５．９６E－０５ ２．９８E－０８ ２．４０E－０５

[１０－９,１０－８] １．３４E＋００ １．３４E＋０２ ５．９６E－０４ ２．９８E－０７ ３．９９E－０５

[１０－８,１０－７] １．３６E－０１ １．３６E＋０１ ５．９６E－０３ ２．９８E－０６ ４．０５E－０５

[１０－７,１０－６] ９．７５E－０３ ９．７５E－０１ ５．９６E－０２ ２．９８E－０５ ２．９０E－０５

[１０－６,１０－５] ５．６６E－０４ ５．６６E－０２ ５．９６E－０１ ２．９８E－０４ １．６９E－０５

[１０－５,１０－４] ２．９２E－０５ ２．９２E－０３ ５．９６E＋００ ２．９８E－０３ ８．７１E－０６

[１０－４,１０－３] １．４２E－０６ １．４２E－０４ ５．９６E＋０１ ２．９８E－０２ ４．２３E－０６

　　从表１所示的数据可知,质量在(１０－１０,１０－５]kg
范围内的微流星体碰撞对航天器轨道的影响最

大．质量更大的微流星体由于数量非常少,所以碰

图４　碰撞后轨道偏移量:(a)x 轴正方向碰撞
(b)y 轴正方向碰撞 (c)z轴正方向碰撞

Fig．４　Orbitaldeviationsaftercollision:(a)positivexdirection
collision(b)positiveydirectioncollision

(c)positivezdirectioncollision

撞的累计效应有所减弱．为了分析微流星体碰撞对

航天器轨道产生的误差,假设所有微流星体的质量

都取相应范围的最大值,且都在初始时刻沿同一方

向与航天器发生碰撞．在此假设条件下,将表１最

后一列相加得到的速度增量之和Δvsum＝１．７４×

１０－４m/s,将其叠加到公式(７)所示的初值中,并假

设该速度增量的方向分别为x 轴正方向、y 轴正方

向和z轴正方向进行数值仿真,仿真时间取为２个

图５　在x、y 和z方向发生碰撞后的三维轨迹

Fig．５　Threedimensionaltrajectoryafterthecollisioninthex,
yandzdirections

周期(约３５７天),仿真结果如图４和图５所示．由
图可知,当微流星体碰撞引起的速度增量方向在y

０２
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轴正方向时,２个轨道周期后的轨道偏差达到０．１,

而在x 轴正方向和z 轴正方向的速度增量引起的

偏差比y 轴正方向分别小２倍和５倍．在同一次的

碰撞仿真中,z轴位置变化量明显小于x 和y 轴位

置变化量．

２．２　基于状态转移矩阵的影响分析

由于微流星体的碰撞,航天器在发生碰撞时将

出现微小的速度改变．除了通过采用动力学仿真的

方法之外,还可以通过状态转移矩阵研究初始微小

速度改变量引起的轨道偏差[２０]．状态转移矩阵

Φ(t,t０)描述的是非线性动力学系统由于初始微

小状态误差δu０ 引起的末时刻状态误差δu(t)＝
Φ(t,t０)δu０,从而研究误差传递的规律．

状态转移矩阵的概念和求解方法如下[２１]．对于

时不变的非线性动力学系统

u􀅰＝f(u) (１３)

已知u(t)和u１(t)都为方程的解,且两者只

相差一个微小量δu(t),即

u􀅰１＝f(u１) (１４)

u１(t)＝u(t)＋δu(t) (１５)

对u１(t)进行Taylor展开可得

u􀅰１＝f(u)＋
∂f(u)
∂u

(u１－u)＋􀆺 (１６)

其中∂f(u)/∂u 为f(u)的雅可比矩阵

A(t)＝
∂f(u)
∂u

＝

∂f１(u)
∂u１

∂f１(u)
∂u２

􀆺 ∂f１(u)
∂u６

∂f２(u)
∂u１

⋱ ⋮

⋮ ⋱ ⋮

∂f６(u)
∂u１

􀆺 􀆺 ∂f６(u)
∂u６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(１７)

由于u(t)是已经得到的解,所以将u(t)代入

式(１７)中,即可得到雅可比矩阵A(t)．将式(１６)与
式(１３)相减并忽略高阶项,即可得到变分方程

δu􀅰＝
∂f(u)
∂u δu＝A(u)δu＝A(t)δu (１８)

式(１８)是线性常微分方程,其解可写为

δu(t)＝Φ(t,t０)δu０ (１９)

对式(１９)求导,得

δu􀅰(t)＝Φ
􀅰
(t)δu０ (２０)

将式(１８)与式(２０)比较可得

δu􀅰(t)＝Φ
􀅰
(t)δu０

＝A(t)δu＝A(t)Φ(t,t０)δu０ (２１)

从而得到状态转移矩阵所满足的矩阵微分方程

Φ
􀅰
(t)＝A(t)Φ(t,t０) (２２)

由于初始时刻有δu０(t)＝Φ(t０,t０)δu０,所以状态

转移矩阵的初值为Φ(t０,t０)＝I．通过数值求解方

程(２２),即可得到任意时刻的状态转移矩阵Φ(t,

t０),并通过式(１９)获得系统初始偏差的传递规律．
基于状态转移矩阵方法,令u＝[x,y,z,x

􀅰,y
􀅰,

z􀅰]T ,通过RungeＧKutta积分,同时求解状态变量

和不同时刻的状态转移矩阵．将速度变化量Δv＝１．
７４×１０－４m/s施加到x 轴正方向上,仿真时间为２
个轨道周期,分别采用数值积分方法和状态转移矩

阵方法求解初始碰撞引起的位置偏差随时间变化

情况,结果如图６所示．由图可知,两种方法的结果

之差在第１个周期内具有较好的一致性,但由于

Halo轨道固有的不稳定性,两种方法的结果之差

快速增大．状态转移矩阵方法的偏差量相比于数值

积分方法更大,但二者基本在同一数量级,且具有

相同的变化趋势．

图６　两种方法的轨道偏差
Fig．６　Orbitofdeviationoftwomethods

３　参数影响分析

本节研究不同的系统参数对微流星体碰撞引

起的轨道偏移量的影响．在轨道动力学中,碰撞引

起的速度变化量是造成轨道偏离的直接原因,其他

系统参数的影响可以归结为对碰撞速度变化量的

影响．根据第２节的假设,微流星体碰撞的速度变

化量之和可表示为

Δvsum＝∑miNiAsTsvb

ms
(２３)

其中,mi 为不同微流星体的质量,Ni 为相应的微

１２
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流星体的通量,Ts 为航天器在轨运行可能发生碰

撞的时间．式(２３)表明,在微流星体质量、碰撞相对

速度和航天器在轨运行时间一定时,航天器的面积

和质量之比(面质比)将直接影响速度变化量,进而

影响后续的轨道偏离程度．
为了研究航天器面质比对碰撞引起的轨道偏移

量的 影 响,取 微 流 星 体 导 致 的 速 度 增 量 为

nΔv(Δvsum＝１．７４×１０－４m/s)进行动力学仿真,其
中n从０到１０变化表示航天器的面质比从０到０．４
变化．对于这种仿真情形,数值积分方法需要进行多

次动力学仿真,而状态转移矩阵方法只需要一次矩

阵相乘,且状态转移矩阵只需要一次计算,具有较高

的效率,因此本节的仿真采用状态转移矩阵进行．采
用状态转移矩阵方法计算求得不同速度变化量下轨

道在各坐标轴和距离上的偏离量,如图７所示．由图

可知,在其他条件相同的情况下,航天器面质比越

大,受到微流星体撞击后轨道偏离程度越大．

图７　不同速度变化量下的轨道偏差

Fig．７　Orbitaldeviationsfordifferentvelocityvariations

除了碰撞速度大小的影响之外,还需要关注碰

撞方向对轨道偏移量的影响．从图４和图５可以看

到,不同碰撞方向造成了不同的偏移量．为此,取碰

撞速度增量为Δvsum＝１．７４×１０－４m/s,通过不同的

碰撞角度α 和β 表示碰撞速度增量的方向,即速度

方向角α为速度变化量方向与x 轴的夹角,速度方

向角β为速度变化量方向与z轴的夹角．因此,初始

时刻的状态误差可以表示为

δu０＝[０　０　０　Δvsin(β)cos(α)

　　Δvsin(β)sin(α)　Δvcos(β)]T (２４)
取速度方向角的变化范围为α ∈ (０,２π)和β ∈
(０,π),通过状态转移矩阵方法求解得到２个轨道

周期后的轨道偏移量在x轴、y轴、z轴的分量以及

总偏差量的结果,如图８所示．由图可知,不同碰撞

速度方向在各轴上的偏差是一个光滑的曲面,x
轴、y轴和z轴分量的最大值分别约为０．５、１和０．１．
轨道偏差沿x 轴和z轴分量的分布规律相同,与偏

差沿y 轴分量的分布规律相反．

图８　不同碰撞速度方向下的轨道偏差

Fig．８　Orbitaldeviationsfordifferentcollisionvelocitydirections

４　结论

本文研究了微流星体与日地点Halo轨道上的

航天器发生碰撞时,产生的速度增量对航天器轨道

动力学演化规律的影响．因为流星体模型是统计模

型,目前无法确定它与真实的流星体碰撞的误差,

因此本文结果主要用来对Halo轨道偏差及演化的

定性分析参考,不能用于 Halo轨道维持控制的直

接输入．研究发现,由于 Halo轨道的不稳定特性,

导致碰撞时发生的微小位置误差将随时间快速增

长．分别采用RungeＧKutta积分法和状态转移矩阵

法对受到微流星体碰撞引起的轨道偏离量进行计

算和对比,结果表明状态转移矩阵方法只需要一次

矩阵相乘即可得到末时刻的状态偏差,可以大幅提

高计算效率,在一个轨道周期内可达到较高的精

度．微流星体碰撞对航天器轨道的影响还取决于面

质比,面质比越大,微流星体碰撞对轨道的影响越

强．此外,碰撞造成的速度增量的方向对航天器轨

道偏差的演化规律也有重要的影响．
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