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摘要：　 为了满足未来复杂空间操作对机动的要求，需要深入研究非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ（开普勒）轨道的理

论和方法．根据航天器运动的进动现象与陀螺进动的相似性，分析并给出了航天器环绕地球运动的

陀螺效应的定义；在航天器动力学方程的基础上，建立了陀螺效应的数学模型，进而分析了陀螺效

应影响下航天器的运动规律，为空间机动的更好实现提供了一种非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 轨道的理论和方法．
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引　 　 言

随着航天技术的进步，人们将面临越来越多的非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 运动，越来越多的空间操作都

要采用非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 轨道．而在航天器环绕地球的运动中，如果是非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ（有控制力作用）
运动，就有可能出现陀螺效应．深入研究航天器环绕地球运动的陀螺效应形成的机理、过程，为
大范围快速轨道机动服务，将是一个全新的课题．

Ｖｉｔｉｎｓ［１］探讨了 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 运动与陀螺运动的联系．Ｊｕｎｋｉｎｓ 等［２⁃３］将轨道动力学与刚体动力

学进行了类比，提出轨道的进动类似于经典的陀螺进动．芮筱亭等［４］根据刚体相对运动的动量

矩定理，重新统一定义了陀螺力矩，阐明了陀螺力矩的构成和物理本质；介绍了陀螺力矩概念

在分析弹丸运动问题上的应用．崔新军［５］ 提出了旋转稳定炮弹陀螺力矩的统一表达式， 论述

了其力学实质，分析了陀螺效应对弹丸运动规律的影响．袁建平等［６］ 探讨了航天器的进动现

象，按照从力到运动、从运动到力两种思路研究了两类与航天器陀螺运动相关的非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ
的轨道———陀螺轨道和自旋轨道，提出了基于陀螺轨道和自旋轨道的机动轨道设计方法．曹静

等［７］通过类比陀螺进动与轨道进动现象两者的动力学模型，提出了一类强迫进动轨道，分析

了这种轨道的性质．其研究方法和所得结论为轨道机动的研究提供了理论基础和技术储备．
本文主要通过分析航天器运动的进动现象与陀螺进动的相似性，对航天器环绕地球运动

的陀螺效应进行定义及数学建模，并分析陀螺效应影响下航天器的运动规律．在研究的过程

中，假设航天器以匀角速度“进动”．

１　 陀 螺 效 应

１．１　 陀螺及其基本特性［８］

Ｆｏｕｃａｕｌｔ（傅科）于 １８５２ 年引进了“陀螺”这一名词，他把绕固定点旋转的刚体定名为“陀
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螺”．凡是绕回转体的对称轴高速旋转的物体都可称为陀螺．
如图 １ 所示，陀螺对 Ｏ 点的角动量 Ｈ（在陀螺绕其对称轴高速旋转的情况下，角动量 Ｈ 的

量值近似等于自转角动量） 沿陀螺的对称轴 ｚ 轴方向，如果在 ｘ 轴方向施加外力矩 Ｍ，那么，Ｈ
轴（即陀螺的旋转对称轴） 将绕 ｙ轴以角速度ψ 转动．对于这种陀螺转子轴在外力矩Ｍ作用下

将绕与外力矩Ｍ相垂直的 ｙ轴的转动运动，称为陀螺的“进动运动”，简称为“进动”，角速度ψ
则称为“陀螺的进动角速度” ．这种高速旋转的陀螺在外力矩 Ｍ 作用下产生进动的特殊性能，
称为陀螺的“进动性”．一般来说，进动角速度远远小于陀螺的自转角速度．

图 １　 ψ，Ｈ 和 Ｍ 的关系

Ｆｉｇ．１　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ψ， Ｈ ａｎｄ Ｍ

已经知道，当陀螺受到外力矩 Ｍ 作用时，陀螺将会

进动．根据作用力与反作用力的概念可知：在陀螺进动的

过程中，对应于外力矩 Ｍ，必然存在一个与它大小相等、
方向相反的反作用力矩 ＭＧ，这个反作用力与外力矩 Ｍ
同时出现 、同时消失，且作用在给陀螺施加外力矩的物

体上．这个反作用力矩通常称之为“陀螺反作用力矩”，
简称为“陀螺力矩”．

对于高速旋转的物体，当旋转轴改变方向时就会产

生陀螺力矩的现象，称之为“陀螺效应”．高速旋转体上

所有质点的哥氏（即 Ｃｏｒｉｏｌｉｓ，科里奥利）惯性力对其中

心 Ｏ 点之矩的总和称为哥氏惯性力矩，而哥氏惯性力矩就是高速旋转体给予迫使它进动的物

体的反作用力矩，即陀螺力矩．对于一般情况可以证明哥氏惯性力对 Ｏ 点之矩为

　 　 Ｍｋ ＝ Ｈ × ψ ．
１．２　 航天器运动的进动现象［６］

航天器绕地球高速运动时具有很大的动量矩，这与陀螺类似．假设航天器沿圆轨道绕地球

运行，坐标系 Ｏｘｙｚ是与航天器轨道面相关的一个坐标系，其原点Ｏ位于地心，Ｏｚ轴垂直于轨道

面，Ｏｙ轴在轨道面内且指向惯性空间的某一恒定方向，Ｏｘ轴与 Ｏｙ，Ｏｚ轴构成右手直角坐标系．
为了分析航天器运动的“进动规律”，令航天器的轨道面随同坐标系 Ｏｘｙｚ 一起绕 Ｏｙ 轴以角速

度 ω ｙ 旋转起来（如图 ２），然后研究需要对航天器施加的力．类似于陀螺进动角速度远小于陀

螺自旋角速度且进动角速度对陀螺动量矩的影响可以忽略不计，假设航天器的“进动”角速度

ω ｙ 远小于航天器绕地心的轨道角速度，且“进动” 角速度 ω ｙ 对航天器动量矩的影响可以忽略

不计．
由理论力学知［９］，坐标系 Ｏｘｙｚ 绕 ｙ 轴的运动将引起两种附加加速度：牵连加速度 ａｅ 和哥

氏加速度 ａｋ ．由于牵连加速度和哥氏加速度的存在，所以航天器要受到相应的力．由图 ２ 可以

看出，这些力对 ｘ，ｙ 和 ｚ 轴都有力矩，并且随着航天器位置的变化而变化．对这些力和力矩在航

天器运行 １ 圈内取平均，由于圆轨道的对称性，而牵连加速度 ａｅ 关于 ｙ 轴对称，则存在一个 ａｋ

对 ｘ 轴的作用效果．设航天器具有单位质量，则对 ｘ 轴力矩的平均值为

　 　 Ｍ
－

ｘ ＝ Ｈω ｙ， （１）
其中 Ｈ 为航天器动量矩的大小．

同理，若航天器绕 ｘ轴以角速度ω ｘ“进动”，则航天器所受外力对地心力矩的平均值沿 ｙ轴
方向，且

　 　 Ｍ
－

ｙ ＝ － Ｈω ｘ ． （２）
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（ａ） ａｅ （ｂ） ａｋ

图 ２　 航天器“进动”运动中的附加加速度

Ｆｉｇ．２　 Ａｄｄｉｔｉｏｎａｌ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓ ｄｕｒｉｎｇ ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎａｌ ｍｏｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

综上所述，如果要使航天器绕 ｙ 轴“进动”，则施加外力矩的平均值沿 ｘ 轴方向；如果要使

航天器绕 ｘ 轴“进动”，则施加外力矩的平均值沿 ｙ 轴方向，如式（１）和（２），本文将这一规律称

为航天器运动的进动规律，这与陀螺进动规律类似，但又不同．这里的力矩指的是平均力矩，即
航天器运行 １ 圈内对外力矩求平均值．此外，这里的力矩指的是对地心的力矩，而不是对航天

器质心的力矩．

２　 航天器运动的陀螺效应

根据航天器运动的进动现象与陀螺进动性的相似性，以及前面关于高速旋转体的“陀螺

效应”的定义， 有如下的定义： 绕地球高速运动的航天器，当受到外力矩 Ｍ 作用时会产生进

动， 在进动的过程中产生哥氏惯性力矩Ｍｋ （即陀螺力矩）的现象， 称之为航天器运动的“陀螺

效应”．
２．１　 坐标系定义及坐标转换

在本节的分析中，要用到地心赤道惯性坐标系和其它以轨道平面为基准面的轨道坐标系．
１） 地心赤道惯性坐标系 Ｏ⁃ＸＹＺ
坐标原点在地心 Ｏ 点，坐标系基本平面为赤道面，Ｘ 轴在赤道面内指向春分点位置，Ｚ 轴

垂直于赤道面，与地球的自转轴一致，Ｙ 轴位于赤道面内，与 Ｘ， Ｚ 轴形成右手正交坐标系，如
图 ３ 所示．

２） 轨道坐标系 Ｏ⁃ｘｙｚ
为了表达的方便，以轨道平面为基准面建立轨道坐标系，这是很有用的辅助坐标系，根据

具体的应用，在轨道平面内选取不同的 ｘ 轴指向．轨道坐标系 Ｏ⁃ｘｙｚ 是以初始轨道平面为基准

面建立轨道坐标系，其 ｘ 轴与轨道的交点线重合，方向由地心指向轨道的升交点；ｚ 轴与角动量

Ｈ 重合；ｙ 轴在轨道平面内，与 ｘ 轴和 ｚ 轴构成右手正交坐标系，如图 ３ 所示．
３） 轨道坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′

轨道坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 是一个旋转坐标系，其 ｙ′ 轴与轨道坐标系 Ｏ⁃ｘｙｚ的 ｙ轴重合，ｘ′ 轴和 ｚ′

轴分别由轨道坐标系 Ｏ⁃ｘｙｚ的 ｘ轴和 ｚ轴绕其 ｙ轴旋转得到．轨道坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 可以看成是轨

道坐标系 Ｏ⁃ｘｙｚ 绕 ｙ 轴以某个角速度旋转的动坐标系．
在轨道动力学中［１０］，位移矢量和速度矢量通常通过地心赤道惯性坐标系来表达，但轨道

分析通常是在轨道坐标系中进行的，因此需要了解各坐标系之间的转换关系．下面给出各坐标
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系之间的转换关系．

图 ３　 坐标系

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍｓ

１） 赤道惯性坐标系 Ｏ⁃ＸＹＺ 与轨道坐标系 Ｏ⁃ｘｙｚ 的转换关系为
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其中 Ω 为升交点赤经， ｉ 为轨道倾角．
２） 轨道坐标系 Ｏ⁃ｘｙｚ 与轨道坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 的转换关系为
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其中 ω 为转动坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 绕 ｙ′ 轴（即 ｙ 轴）的转动角速度．
３） 赤道惯性坐标系 Ｏ⁃ＸＹＺ 与轨道坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 的转换关系为
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２．２　 航天器运动分析

假设航天器沿圆轨道绕地球运行，为了研究航天器运动的“陀螺效应”，只考虑航天器的

轨道面随同坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 一起绕Ｏｙ′ 轴以匀角速度 ω 旋转时所产生的哥氏加速度 ａｋ，其在轨

道坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 中可以表示为
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其中 ａｋ ＝ ２ωｖｓｉｎ θ，ｖ 为航天器在轨道面内的运行速度大小，θ 为航天器位置矢量 ｒ 与 Ｏｘ′ 轴的

夹角．由几何关系可知

　 　 ｓｉｎ θ ＝ ｙ′

ｒ
，

其中 ｒ 为位置矢量 ｒ 的大小．
根据坐标系之间的转换关系，上式可写为

　 　 ｓｉｎ θ ＝ － ｃｏｓ ｉｓｉｎ Ω·Ｘ ＋ ｃｏｓ ｉｃｏｓ Ω·Ｙ ＋ ｓｉｎ ｉ·Ｚ
ｒ

，

因此哥氏加速度 ａｋ 在赤道惯性坐标系 Ｏ⁃ＸＹＺ 中的表达式为

　 　 ａ ＝ ２ωｖ（ － ｃｏｓ ｉｓｉｎ Ω·Ｘ ＋ ｃｏｓ ｉｃｏｓ Ω·Ｙ ＋ ｓｉｎ ｉ·Ｚ）
ｒ

×

　 　 　 　
ｃｏｓ Ωｓｉｎ （ωｔ） ＋ ｓｉｎ Ωｓｉｎ ｉｃｏｓ （ωｔ）
ｓｉｎ Ωｓｉｎ （ωｔ） － ｃｏｓ Ωｓｉｎ ｉｃｏｓ （ωｔ）

ｃｏｓ ｉｃｏｓ （ωｔ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

， （３）

则考虑哥氏惯性力的情况下，航天器的运动方程为

　 　 ｒ ＋ μ
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为了研究的方便且不失一般性，假设航天器初始轨道平面位于 ＯＸＹ 平面，则陀螺效应影

响下航天器运动方程为

　 　 ｒ ＋ μ
ｒ３

ｒ ＝ ２ωｖＹ
ｒ

ｓｉｎ （ωｔ）
０

ｃｏｓ （ωｔ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

． （５）

图 ４　 陀螺效应影响下的运动轨道

Ｆｉｇ．４　 Ｏｒｂｉｔ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｕｎｄｅｒ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｅｆｆｅｃｔ

仿真算例　 设航天器初始 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 圆轨道的轨道高度为 ５００ ｋｍ，航天器轨道面随同坐标

系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 一起绕Ｏｙ′ 轴旋转的角速度为ω ＝ ０．０１ｎ，ｎ为初始轨道角速度．假设初始位置向量相

对于 Ｘ轴的相位角为ϕ ．当ϕ ＝ ０时考虑陀螺效应的运动轨道如图 ４所示，图 ５给出了哥氏惯性

０７２１ 航天器非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 运动的陀螺效应



力随时间的变化规律， 不同初始相位角对应的轨道在 ＯＸＺ 平面内的投影如图 ６ 所示．

图 ５　 哥氏惯性力随时间的变化规律

Ｆｉｇ．５　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｏｒｉｏｌｉｓ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ

（ａ） ϕ ＝ ０ （ｂ） ϕ ＝ π ／ ６

（ｃ） ϕ ＝ π ／ ３ （ｄ） ϕ ＝ π ／ ２
图 ６　 陀螺效应影响下航天器轨道的投影图

Ｆｉｇ．６　 Ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｏｒｂｉｔｓ ｕｎｄｅｒ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｅｆｆｅｃｔ

由仿真结果可知，由于陀螺效应的影响，航天器的运动轨道将绕 Ｙ 轴旋转．仿真结果与文

献［６］ 中对陀螺轨道的分析结果相似：当ϕ接近于０时，陀螺轨道的投影图是尖角的，投影图的

轨迹无法通过原点，与原点有一小段距离；当 ϕ 接近于 π ／ ２ 时， 投影图是圆角的， 并且投影图
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的轨迹几乎可以通过原点．由此， 可以对陀螺轨道及陀螺效应影响下的轨道进行深层地对比

研究．
２．３　 航天器运动的陀螺效应

通过前文给出的航天器运动的“陀螺效应”的定义，可以用航天器在进动过程中所产生的

哥氏惯性力矩（即陀螺力矩）的大小来描述航天器运动的陀螺效应．
由理论力学理论［９］可知，力对一点的矩等于该力作用点对矩心的矢径乘以该力矢所得的

矢积，即
　 　 ＭＯ（Ｆ） ＝ ｒ × Ｆ， （６）

其中 ＭＯ（Ｆ） 表示空间力 Ｆ 对点 Ｏ 的矩．
根据式（６）可得航天器在进动的过程中所产生哥氏惯性力矩 Ｍｋ 为

　 　 Ｍｋ ＝ ２ωｖＹ
ｒ

Ｙｃｏｓ （ωｔ）
Ｚｓｉｎ （ωｔ） － Ｘｃｏｓ （ωｔ）

－ Ｙｓｉｎ （ωｔ）

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
．

仿真算例　 设航天器初始 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 圆轨道的轨道高度为 ５００ ｋｍ ．假设初始位置向量相对

于 Ｘ 轴的相位角为 ϕ，航天器轨道面随同坐标系 Ｏ⁃ｘ′ｙ′ｚ′ 一起绕 Ｏｙ′ 轴旋转的角速度为 ω ．图 ７
给出了当 ω ＝ ０．０１ｎ时（ｎ为初始轨道角速度），ϕ分别取 ０，π ／ ６ 和 π ／ ３ 对应的陀螺效应图．表 １
给出了相应的陀螺力矩的最大值．表 ２给出了当 ω ＝ ０．００１ｎ和 ω ＝ ０．０００ １ｎ时，取 ϕ ＝ ０ 对应的

陀螺力矩的最大值．

（ａ） ϕ ＝ ０

（ｂ） ϕ ＝ π ／ ６

２７２１ 航天器非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 运动的陀螺效应



（ｃ） ϕ ＝ π ／ ３
图 ７　 陀螺力矩

Ｆｉｇ．７　 Ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｍｏｍｅｎｔｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｈａｓｅ ａｎｇｌｅｓ

表 １　 不同相位角 ϕ 对应的陀螺力矩的最大值

Ｔａｂｌｅ １　 Ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｍｏｍｅｎｔ ｖｓ． ｔｈｅ ｐｈａｓｅ ａｎｇｌｅ ϕ

ϕ ０ π ／ ６ π ／ ３
Ｍｋ １．０３７ ０×１０９ ８．９８７ ６×１０８ ７．３４０ ６×１０８

表 ２　 不同旋转角速度 ω 对应的陀螺力矩的最大值

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｍｏｍｅｎｔ ｖｓ． ｔｈｅ ｒｏｔａｔｉｎｇ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ω

ω ０．０１ｎ ０．００１ｎ ０．０００ １ｎ
Ｍｋ １．０３７ ０×１０９ １．０３７ １×１０８ １．０３７ ４×１０７

　 　 仿真结果表明：
１） 陀螺力矩值呈近似周期性变化，并且其在每个周期内的幅值随着时间的增长而减小．
２） 当旋转角速度 ω 一定时，ϕ越接近于 ０，则陀螺力矩幅值越大；ϕ越接近于 π ／ ２， 则陀螺

力矩幅值越小．
３） 当 ϕ 一定时，ω 越大，则陀螺力矩幅值越大．

３　 结　 　 论

本文研究了航天器在非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 轨道上运动的陀螺效应．根据航天器运动的进动现象与

陀螺进动性的相似性，以及高速旋转体的“陀螺效应”的定义，给出了航天器绕地球运动的“陀
螺效应”的定义，分析了陀螺效应影响下航天器的运动规律．在航天器的运动过程中，各种摄动

都有可能会引起陀螺效应，对航天器的运动、甚至是轨道机动都会产生影响．因此后续工作中

将研究由各种摄动引起的陀螺效应及其对航天器轨道、轨道机动的影响，分析在各种轨道机动

中能否对陀螺效应加以利用，达到节省燃料的目的等，为空间机动的更好实现提供非 Ｋｅｐｌｅｒ⁃
ｉａｎ 轨道的理论和方法．

致谢　 感谢西安工业大学校长基金资助项目（ＸＡＧＤＸＪＪ１２２１）对本研究工作提供的支持．

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）：

［１］　 Ｖｉｔｉｎｓ Ｍ． Ｋｅｐｌｅｒ ｍｏｔｉｏｎ ａｎｄ ｇｙｒａｔｉｏｎ［Ｊ］ ． Ｃｅｌｅｓｔｉａｌ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， １９７８， １７（２）： １７３⁃１９２．
［２］　 Ｊｕｎｋｉｎｓ Ｊ Ｌ， Ｔｕｒｎｅｒ Ｊ Ｄ． Ｏｎ ｔｈｅ ａｎａｌｏｇｙ ｂｅｔｗｅｅｎ ｏｒｂｉｔａｌ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃｓ

３７２１李　 　 雪　 　 华　 　 　 和　 　 兴　 　 锁



［Ｊ］ ． Ｔｈｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， １９７９， １７（４）： ３４５⁃３５８．
［３］　 Ｊｕｎｋｉｎｓ Ｊ Ｌ， Ｓｉｎｇｌａ Ｐ． Ｈｏｗ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｉｓ ｉｔ？ Ａ ｔｕｔｏｒｉａｌ ｏｎ ｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ ｏｆ ｏｒｂｉｔ ａｎｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｄｙ⁃

ｎａｍｉｃｓ［Ｊ］ ． Ｔｈｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２００４， ５２（１）： ７⁃６０．
［４］　 芮筱亭， 刘正福． 关于陀螺力矩的讨论及陀螺力矩在弹丸运动分析中的应用［Ｊ］ ． 兵工学报（弹

箭分册）， １９８８（１）： ５２⁃６１．（ＲＵＩ Ｘｉａｏ⁃ｔｉｎｇ， ＬＩＵ Ｚｈｅｎｇ⁃ｆｕ． Ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎ ａｂｏｕｔ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｍｏｍｅｎｔ
ａｎｄ ｉｔｓ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｉｎ ａｎａｌｙｓｉｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｍｏｖｅｍｅｎｔ ｏｆ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ ［Ｊ］ ． Ａｃｔａ Ａｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ （Ｐｒｏ⁃
ｊｅｃｔｉｌｅ）， １９８８（１）： ５２⁃６１．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ））

［５］　 崔新军． 陀螺力矩的力学实质及陀螺效应对弹丸运动规律的影响［ Ｊ］ ． 弹箭与制导学报， １９９６
（４）： １⁃４， １１．（ＣＵＩ Ｘｉｎ⁃ｊｕｎ． Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｅｓｓｅｎｃｅ ｏｆ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｍｏｍｅｎｔ ａｎｄ ｉｔｓ ｅｆｆｅｃｔ ｏｎ ｔｈｅ
ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ ｍｏｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ， Ｒｏｃｋｅｔｓ， Ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｎｄ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， １９９６（４）：
１⁃４， １１．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ））

［６］　 袁建平， 和兴锁． 航天器轨道机动动力学［Ｍ］ ． 北京： 中国宇航出版社， ２０１０．（ＹＵＡＮ Ｊｉａｎ⁃ｐｉｎｇ，
ＨＥ Ｘｉｎｇ⁃ｓｕｏ． Ｏｒｂｉｔａｌ Ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ Ｄｙｎａｍｉｃｓ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｍ］ ． Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｃｈｉｎａ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃ
Ｐｕｂｌｉｓｈｉｎｇ Ｈｏｕｓｅ， ２０１０．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ））

［７］　 曹静， 袁建平， 罗建军． 陀螺进动与强迫进动轨道［Ｊ］ ． 力学学报， ２０１３， ４５（３）： ４０６⁃４１１． （ＣＡＯ
Ｊｉｎｇ， ＹＵＡＮ Ｊｉａｎ⁃ｐｉｎｇ， ＬＵＯ Ｊｉａｎ⁃ｊｕｎ． Ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎ ａｎｄ ｆｏｒｃｅｄ ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎ ｏｒｂｉｔ［Ｊ］ ．
Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１３， ４５（３）： ４０６⁃４１１．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ））

［８］　 刘希珠， 雷玉田． 陀螺力学基础［Ｍ］ ． 北京： 清华大学出版社， １９８７．（ＬＩＵ Ｘｉ⁃ｚｈｕ， ＬＥＩ Ｙｕ⁃ｔｉａｎ．
Ｅｓｓｅｎｔｉａｌ Ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ［Ｍ］ ． Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ Ｐｒｅｓｓ， １９８７．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ））

［９］　 和兴锁． 理论力学［Ｍ］ ． 西安： 西北工业大学出版社， ２００１．（ＨＥ Ｘｉｎｇ⁃ｓｕｏ． Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ Ｍｅｃｈａｎ⁃
ｉｃｓ［Ｍ］ ． Ｘｉ’ａｎ： Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ Ｐｒｅｓｓ， ２００１．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ））

［１０］　 郗晓宁， 王威， 高玉东． 近地航天器轨道基础［Ｍ］ ． 长沙： 国防科技大学出版社， ２００３．（ＸＩ Ｘｉａｏ⁃
ｎｉｎｇ， ＷＡＮＧ Ｗｅｉ， ＧＡＯ Ｙｕ⁃ｄｏｎｇ． Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｓ ｏｆ Ｎｅａｒ⁃Ｅａｒｔｈ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ Ｏｒｂｉｔ［Ｍ］ ． Ｃｈａｎｇ⁃
ｓｈａ： Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｐｒｅｓｓ， ２００３．（ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ））

Ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ Ｅｆｆｅｃｔ Ｐｒｏｄｕｃｅｄ Ｄｕｒｉｎｇ Ｎｏｎ⁃Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ
Ｍｏｔｉｏｎ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ

ＬＩ Ｘｕｅ⁃ｈｕａ１，　 ＨＥ Ｘｉｎｇ⁃ｓｕｏ２

（１． Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， Ｘｉ’ａｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，
Ｘｉ’ａｎ ７１００３２， Ｐ．Ｒ．Ｃｈｉｎａ；

２． Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，
Ｘｉ’ａｎ ７１０１２９， Ｐ．Ｒ．Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｄｅｐｉｃｔ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｍｏｒｅ ｐｒｅｃｉｓｅｌｙ， ｓｏｍｅ ｎｅｗ ｎｏｎ⁃Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ
ｔｈｅｏｒｉｅｓ ａｎｄ ｍｅｔｈｏｄｓ ａｒｅ ｒｅｑｕｉｒｅｄ ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｃｏｍｐｌｅｘ ｄｅｍａｎｄｓ ｏｆ ｓｐａｃｅ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｆｕ⁃
ｔｕｒｅ． Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ ａｎａｌｙｓｉｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎａｌ ｍｏｔｉｏｎ ａｎｄ ｇｙｒｏ⁃
ｓｃｏｐｉｃ ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎ， ｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔ ｏｆ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｅｆｆｅｃｔ ｐｒｏｄｕｃｅｄ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｎｏｎ⁃Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ ｍｏｔｉｏｎ
ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ ａｒｏｕｎｄ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｗａｓ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ． Ａ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｅｆｆｅｃｔ
ｗａｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｄｙｎａｍｉｃ ｅｑｕａｔｉｏｎ， ａｎｄ ｔｈｅ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｍｏｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ
ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｅｆｆｅｃｔ ｗａｓ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ． Ｔｈｅｎ ａ ｎｅｗ ｎｏｎ⁃Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ ｏｒｂｉｔ ｔｈｅｏｒｙ ａｎｄ ｍｅｔｈｏｄ ｔｏ ｒｅａｌｉｚｅ
ｂｅｔｔｅｒ ｓｐａｃｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｉｓ ｐｒｏｖｉｄｅｄ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ： ｎｏｎ⁃Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ ｏｒｂｉｔ； ｓｐａｃｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ； ｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ ｅｆｆｅｃｔ

４７２１ 航天器非 Ｋｅｐｌｅｒｉａｎ 运动的陀螺效应


