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摘　要：由最新ＧＲＡＩＬ跟踪数据解算的月球重力场模型相较于之前的模型在分辨率和精度上有了巨大的飞

跃，本文采用月球重力场模型ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ，通过与历史ＬＰ１５０Ｑ和ＳＧＭ１５０ｊ模型对比，从轨道预报和精

密定轨两个角度定量分析了 ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 的定轨性能。计算结果表明，对于卫星轨道寿命预报，

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ并未体现出较大优势，与ＬＰ１５０Ｑ和ＳＧＭ１５０ｊ相当；对于大倾角的Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星的精密

定轨，ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ体现出其高精度、高阶次的优势，双程Ｄｏｐｐｌｅｒ测速残差ＲＭＳ由１．３６～１．４８ｍｍ／ｓ降

低至０．７２２ｍｍ／ｓ，三程Ｄｏｐｐｌｅｒ测速残差ＲＭＳ由１．６７～１．６９ｍｍ／ｓ降低至１．２ｍｍ／ｓ，定轨精度得到显著的

提高。
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　　月球重力场是绕月探测器的重要摄动源，其

精度对探测器的精密定轨及其着陆具有重要意

义［１２］。美国于２０１１年９月发射了ＧＲＡＩＬ卫星，

分别解算了高达４２０阶次的月球重力场模型

ＧＬ０４２０Ａ、６６０ 阶 次 的 模 型 ＧＬ０６６０Ｂ 和

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ，以及９００阶次的模型ＧＬ０９００Ｄ

和ＧＲＧＭ９００Ｃ
［３７］。ＧＲＡＩＬ之前的重力场模型

主要为 ＬＰ 系列模型
［８９］和 ＳＥＬＥＮＥ 系列模

型［１０１２］，前者由于缺少远月面跟踪数据，在远月面

的定轨性能不够；日本ＳＥＬＥＮＥ卫星采用高低跟

踪模式，首次获得远月面重力场信号，提高了远月

面重力场精度。但是由于ＬＰ和ＳＥＬＥＮＥ卫星

轨道高度为１００ｋｍ左右，无法进一步提取重力

场的高阶信号，故其对绕月低轨卫星的定轨性能

较差。ＧＲＡＩＬ卫星采用了类似地球 ＧＲＡＣＥ卫

星跟踪卫星的模式，正常任务阶段轨道高度为５０

ｋｍ左右，扩展任务阶段为３０ｋｍ左右，获取了全

月球均匀分布的高精度星间 Ｋａ波段测量数据。

与之前的重力场模型相比，ＧＲＡＩＬ获取的重力场

模型改正精度达３个量级，部分阶次（５０～１２０

阶）改进接近６个量级。中国于２００７年成功发射

嫦娥一号卫星，国内学者利用嫦娥一号的跟踪数

据解算了５０阶次的月球重力场ＣＥＧＭ０１
［１３］，之

后进一步融合ＬＰ、ＳＥＬＥＮＥ和其他历史跟踪数

据解算得到１００阶次的ＣＥＧＭ０２
［１４］，在重力场长

波部分的精度有一定程度的提高。

高精度、高阶次的 ＧＲＡＩＬ月球重力场模型

主要用于月球内部构造的研究，而其定轨性能目

前并没有得以全面分析。因此，本文使用了６６０

阶次 的 ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 模 型，通 过 与 历 史

ＬＰ１５０Ｑ和ＳＧＭ１５０ｊ模型比较，从轨道预报和精

密定轨两个角度［１５１６］分析了ＧＲＡＩＬ重力场模型

的定轨性能，着重分析了ＧＲＡＩＬ对大倾角绕月

卫星的定轨能力。

１　不同轨道高度、不同轨道倾角的

近圆绕月探测器轨道仿真分析

　　为分析ＧＲＡＩＬ重力场模型对绕月探测器轨

道演化的影响，本文分别采用了２０ｋｍ、５０ｋｍ、

１００ｋｍ的轨道高度和１０°、４５°、８９°、１３５°、１７０°的

轨道倾角进行了轨道仿真计算。轨道计算使用

ＧＥＯＤＹＮＩＩ
［１７］软件完成，采用的动力学模型为月

球中心引力、月球非球形引力摄动、Ｎ体摄动、太

阳光压摄动、固体潮摄动、相对论效应等。初始轨

道根数时间为２０１７１００１Ｔ００：００：００，月球平均
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半径取１７３８ｋｍ，初始轨道偏心率为０．０００５，积

分间隔为３０ｓ。

表１～表５为采用 ＬＰ１５０Ｑ、ＳＧＭ１５０ｊ和

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ重力场模型在上述初始条件下

的仿真计算结果，表１～表５中，Δ犪、Δ犲、Δ狉狆、Δ狉犪

表示运行终止时刻与起始时刻轨道半长轴、偏心

率、近月点、远月点的差值；Δ犻表示运行终止时刻

与起始时刻的平均变化率；Δ狋表示卫星在轨运行

寿命。在仿真计算中，ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 重力场模

型分别截断至５００阶、４２０阶、１５０阶，发现截断后

对轨道预报影响不大，但通过截断可以减少计算

时间。限于篇幅所限，本文不列出全部计算结果。

表１～表５为ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 截断至４２０阶次

的结果。

表１　倾角８９°，不同重力场模型和不同高度下的卫星轨道根数变化

Ｔａｂ．１　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＯｒｂｉｔＥｌｅｍｅｎｔｓｗｉｔｈＳａｍｅＩｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ８９°ｂｕｔＤｉｆｆｅｒｅｎｔＥｌｅｖａｔｉｏｎ

ｆｏｒＶａｒｉｏｕｓＧｒａｖｉｔｙＦｉｅｌｄＭｏｄｅｌｓ

１００ｋｍ ５０ｋｍ ２０ｋｍ

ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ

Δ犪／ｍ －９０７．８５５ －９１１．０４８ －８０７．０５７ －７８０．９７５ －８１１．１２９ －１７６８．７２ －８０２．１１７ －７３４．２１８ －９５８．３７６

Δ犲 ０．０５３４８０ ０．０５３４７４ ０．０５３５３０ ０．０２７１５６ ０．０２７２２６ ０．０２６５１７ ０．０１１２７４ ０．０１１３１２ ０．０１０７４１

Δ犻／（°·ｄ－１） －０．００００４２－０．００００４２－０．００００５２ ０．０１０６３７ ０．０１０６３５ ０．０１０８１７ －０．０１９４３ －０．０１９４０－０．０２１１１４

Δ狉狆／ｋｍ －９９．１５６ －９９．１４７ －９９．１５２ －４９．３１４ －４９．４６８ －４９．１３４ －２０．６１２ －２０．６１２ －１９．８３０

Δ狉犪／ｋｍ ９７．３４０ ９７．３２５ ９７．５３８ ４７．７５２ ４７．８４６ ４５．５９７ １９．００８ １９．１４４ １７．９１４

Δ狋／ｄ １７５．９６９１ １７５．９６９１ １７５．９６９１ ５８．８６４９ ５８．８６４９ ５８．７００７ １１．８４７６ １１．８４７６ １１．７７１２

表２　倾角１０°，不同重力场模型和不同高度下的卫星轨道根数变化

Ｔａｂ．２　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＯｒｂｉｔＥｌｅｍｅｎｔｓｗｉｔｈＳａｍｅＩｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ１０°ｂｕｔＤｉｆｆｅｒｅｎｔＥｌｅｖａｔｉｏｎ

ｆｏｒＶａｒｉｏｕｓＧｒａｖｉｔｙＦｉｅｌｄＭｏｄｅｌｓ

１００ｋｍ ５０ｋｍ ２０ｋｍ

ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ

Δ犪／ｍ －２８７．５６６ －１１５．４５５ －１００．１５１ ３４３．３８７ ３０８．６１５ ３２２．０９２ ５７９．０９２ ６２６．５９８ １３４６．５８９

Δ犲 ０．０５３８３５ ０．０５３９９６ ０．０５３８５３ ０．０２７８００ ０．０２７８３６ ０．０２７７３８ ０．０１１３０８ ０．０１１２００ ０．０１１７９０

Δ犻／（°·ｄ－１） －０．００９３７８－０．００９８６８－０．００９６７８－０．０３１６７７－０．０２９７１８－０．０２９６６９ ０．１９０６４７ ０．１８９４２７ ０．１８７５６９

Δ狉狆／ｋｍ －９９．２２１ －９９．３５４ －９９．０７７ －４９．３７３ －４９．４７１ －４９．２８３ －１９．３０７ －１９．０７１ －１９．３９７

Δ狉犪／ｋｍ ９８．６４６ ９９．１２３ ９８．８７７ ５０．０６０ ５０．０８９ ４９．９２８ ２０．４６５ ２０．３２３ ２２．０９０

Δ狋／ｄ ４７．７５４２ ４８．２４３１ ４７．９９８６ ５．７４０３ ５．７４０３ ５．６６３９ ２．７５７３ ２．６８０９ ２．９１３９

表３　倾角１７０°，不同重力场模型和不同高度下的卫星轨道根数变化

Ｔａｂ．３　 ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＯｒｂｉｔＥｌｅｍｅｎｔｓｗｉｔｈＳａｍｅＩｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ１７０°ｂｕｔＤｉｆｆｅｒｅｎｔＥｌｅｖａｔｉｏｎｆｏｒＶａｒｉｏｕｓＧｒａｖｉｔｙＦｉｅｌｄＭｏｄｅｌｓ

１００ｋｍ ５０ｋｍ ２０ｋｍ

ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ

Δ犪／ｍ －３６．６２４ ３７．９８２ １０１．００８ １３３．２７１ ２５８．８６６ －１３４．８５６ －３０．１０２ ４０．１３７ ２４４．３１２

Δ犲 ０．０５３８９５ ０．０５３９２３ ０．０５３９６５ ０．０２７７１４ ０．０２７８５４ ０．０２７４３０ ０．０１１１４６ ０．０１０９７８ ０．０１０９８２

Δ犻／（°·ｄ－１） ０．１１５４２４ ０．１１５１８０ ０．１１５７２６ ０．１２３６１７ ０．１２６５３３ ０．１１７０２２－０．２２５７１３－０．２３８１３９－０．２３４３４７

Δ狉狆／ｋｍ －９９．０９３ －９９．０７４ －９９．０９２ －４９．４２３ －４９．５５１ －４９．１７５ －１９．６２４ －１９．２６０ －１９．０６５

Δ狉犪／ｋｍ ９９．０２０ ９９．１５０ ９９．２９４ ４９．６８９ ５０．０６８ ４８．９０６ １９．５６４ １９．３４０ １９．５５３

Δ狋／ｄ １６．５１８８ １６．６０２８ １６．５２２７ ６．０４５８ ６．０４５８ ５．９６９４ １．４６６３ １．４７０１ １．３９３８

表４　倾角４５°，不同重力场模型和不同高度下的卫星轨道根数变化

Ｔａｂ．４　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＯｒｂｉｔＥｌｅｍｅｎｔｓｗｉｔｈＳａｍｅＩｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ４５°ｂｕｔＤｉｆｆｅｒｅｎｔＥｌｅｖａｔｉｏｎｆｏｒ

ＶａｒｉｏｕｓＧｒａｖｉｔｙＦｉｅｌｄＭｏｄｅｌｓ

１００ｋｍ ５０ｋｍ ２０ｋｍ

ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ

Δ犪／ｍ ３．４２４ －５９２．９９３ －５５２．７１１ －３７１．０３８ －２３７．６７３ －１６７．１８８ －１８７．５９ ９．７９８ －９８０．３０７

Δ犲 ０．０５４１０５ ０．０５３８０６ ０．０５３７５１ ０．０２７３７８ ０．０２７３４７ ０．０２７３９７ ０．０１０７６３ ０．０１０８８１ ０．０１０５５５

Δ犻／（°·ｄ－１） －０．００９０５９－０．００２９６０－０．００２９５９－０．００４９７０ ０．０１０３７５ ０．０１０３５６－０．０７２４８４－０．０６７０１１－０．０６５２０１

Δ狉狆／ｋｍ －９９．４４２ －９９．４５５ －９９．３１７ －４９．３１３ －４９．１２７ －４９．１４８ －１９．１０７ －１９．１１９ －１９．５２５

Δ狉犪／ｋｍ ９９．４４９ ９８．２７０ ９８．２１２ ４８．５７０ ４８．６５１ ４８．８１４ １８．７３２ １９．１３９ １７．５６４

Δ狋／ｄ ７２．４２７８ ７６．１８９９ ７６．１８９９ ２５．０７０４ ２６．１７０４ ２６．１７０４ ８．９６０１ ８．１１６０ ８．１１２４
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表５　倾角１３５°，不同重力场模型和不同高度下的卫星轨道根数变化

Ｔａｂ．５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＯｒｂｉｔＥｌｅｍｅｎｔｓｗｉｔｈＳａｍｅＩｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ１３５°ｂｕｔＤｉｆｆｅｒｅｎｔＥｌｅｖａｔｉｏｎｆｏｒ

ＶａｒｉｏｕｓＧｒａｖｉｔｙＦｉｅｌｄＭｏｄｅｌｓ

１００ｋｍ ５０ｋｍ ２０ｋｍ

ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ

Δ犪／ｍ －４６２．１０６ ２４４．５４１ －４９１．７４５ －３５９．９８０ －１９２．２７６ －７４８．３０１ －４２３．３４０ －２９４．７１０ ４１．３０６

Δ犲 ０．０５３６７３ ０．０５４１１１ ０．０５３７２７ ０．０２７５０５ ０．０２７６５２ ０．０２７１７３ ０．０１０９１０ ０．０１０７３１ ０．０１１０２７

Δ犻／（°·ｄ－１） －０．００５１３５－０．００６１３６－０．００６１７９－０．１２２９００－０．０５０２２７－０．０５１８４４ ０．０３１７６１ ０．０３４３７７ ０．０３２１４０

Δ狉狆／ｋｍ －９９．０８８ －９９．２２４ －９９．２１５ －４９．５２８ －４９．６２９ －４９．３１３ －１９．５９９ －１９．１５７ －１９．３４４

Δ狉犪／ｋｍ ９８．１６３ ９９．７１３ ９８．２３２ ４８．８０８ ４９．２４５ ４７．８１６ １８．７５２ １８．５６８ １９．４２７

Δ狋／ｄ ６７．１９９０ ７１．８５８７ ７１．８５８７ １０．２３５８ １４．０８１９ １４．００１７ １．６９５５ １．６９５５ １．７７１９

　　由表１～表５可以看出，随着初始轨道高度

降低，飞行器在轨时间急剧减少。极轨绕月卫星

相对其他倾角卫星，在轨时间相对较长，对于大倾

角、低轨的绕月卫星，例如１７０°倾角、２０ｋｍ高度卫

星，在轨时间极短，轨道调整难度比较大。整体上

看，顺行轨道的卫星在轨时间比逆行轨道的在轨时

间长，如１０°、１００ｋｍ轨道的卫星在轨时间为４８ｄ

左右，而１７０°、１００ｋｍ的在轨时间仅为１６ｄ。

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ模型对２０ｋｍ、５０ｋｍ、１００

ｋｍ高度卫星的轨道寿命预报并未表现出优越

性，和ＬＰ１５０Ｑ、ＳＧＭ１５０ｊ的预报结果相当。值得

一提的是，ＬＰ１５０Ｑ模型对轨道倾角为４５°、１３５°，轨

道高度为１００ｋｍ、５０ｋｍ的卫星的轨道寿命预报和

ＳＧＭ１５０ｊ、ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 的计算结果相差比较

大，其原因可能为ＬＰ１５０Ｑ重力场的解算数据中缺

少月球背面的轨道跟踪数据，在月球背面误差比较

大。图１为ＬＰ１５０Ｑ重力异常图和１３５°倾角、５０

ｋｍ高度的卫星星下点轨迹图，可以看出ＬＰ１５０Ｑ

在月球背面存在较大的条带误差，当卫星经过月球

背面时，这些误差将直接导致预报的偏差。

图１　１３５°倾角，５０ｋｍ高度的卫星星下点轨迹图（南北纬４５°之间的红色部分）

Ｆｉｇ．１　ＳｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｏｉｎｔｓ（Ｂｅｔｗｅｅｎ４５°Ｎａｎｄ４５°Ｓ）ｆｏｒ１３５°Ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｄ５０ｋｍＨｅｉｇｈｔＳａｔｅｌｌｉｔｅｓ

２　犃狆狅犾犾狅１６子卫星的精密定轨分

析

　　ＧＲＡＩＬ卫星采用了卫卫跟踪模式，其星间

Ｋａ波段跟踪数据精度为０．１μｍ／ｓ，相比于传统Ｓ

波段大约１ｍｍ／ｓ的精度，提高了４个数量级，基

于这些全球均匀分布的高精度Ｋａ波段星间测距

数据，得到了高阶次高精度的 ＧＲＡＩＬ重力场模

型，其解算目前并未使用历史跟踪数据。作为一

个检核，文献［１８］利用 ＧＲＡＩＬ重力场模型对

ＬＰ、ＳＥＬＥＮＥ和ＬＲＯ探测器进行了精密定轨，得

到了精度更高的重建轨道，这些精密轨道将有利

于其他科学数据的精化，如激光测高数据。但是

这些卫星均为倾角约９０°的极轨卫星，本文采用

轨道倾角为１７０°的Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星进行了精密

５９
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定轨。该子卫星是 Ａｐｏｌｌｏ１６登月任务完成后，

返回地球前由命令舱在轨释放，其初始轨道高度

为１００ｋｍ，在轨运行３４ｄ后撞月，期间无任何轨

道机动［９，１９］。通过对 Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星精密定轨

分析，可进一步反映出 ＧＲＡＩＬ重力场模型对大

倾角低轨卫星的定轨性能。

在对 Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星的精密定轨中，估计

参数包括６个轨道根数、光压系数以及测量系统

偏差，测量数据包括双程和三程 Ｄｏｐｐｌｅｒ测速。

图２给出了利用不同模型得到的测速残差，表６

为各残差的统计信息，图３为 Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星

星下点覆盖图。

由图２可以看出，利用 ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 模

型 解 算 的 残 差 水 平 明 显 低 于 ＬＰ１５０Ｑ 和

ＳＧＭ１５０ｊ，双程 Ｄｏｐｐｌｅｒ测速残差 ＲＭＳ由１．３６

～１．４８ｍｍ／ｓ降低至０．７２２ｍｍ／ｓ，三程Ｄｏｐｐｌｅｒ

测速残差ＲＭＳ由１．６７～１．６９ｍｍ／ｓ降低至１．２

ｍｍ／ｓ。ＬＰ１５０Ｑ和ＳＧＭ１５０ｊ对 Ａｐｏｌｌｏ１６子卫

星具有相近的定轨水平，ＳＧＭ１５０ｊ在月球背面精

度的提高并未对Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星的精密定轨产

生显著影响，其原因为其背面精度的提高主要来

自极轨卫星，而对于大倾角卫星的精密定轨不会

产生显著的影响。同时，这两个模型的残差在５

月１０日至５月１２日期间对应大的跳变，而利用

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ模型解算时没有出现这一跳变

现象，主要是因为在此期间 Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星的

近 月 点 比 较 低，接 近 １０ ｋｍ （见 图 ４），

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ模型的阶次较高，更有利于较低

轨道处的精密定轨。

图２　Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星双程和三程Ｄｏｐｐｌｅｒ测速残差图

Ｆｉｇ．２　ＴｗｏＷａｙａｎｄＴｈｒｅｅＷａｙＤｏｐｐｌｅｒＲｅｓｉｄｕａｌｓｏｆＡｐｏｌｌｏ１６Ｓｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅ

表６　不同模型精密定轨残差统计信息／（ｍｍ·ｓ－１）

Ｔａｂ．６　ＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＲｅｓｕｌｔｓｏｆＰＯＤＲｅｓｉｄｕａｌｓｆｏｒＤｉｆｆｅｒｅｎｔＭｏｄｅｌｓ／（ｍｍ·ｓ－１）

ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ

双程Ｄｏｐｐｌｅｒ测速残差
均值 －７．５×１０－４ １．３７×１０－３ ３．１４×１０－４

均方根 １．３６ １．４８ ０．７２２

三程Ｄｏｐｐｌｅｒ测速残差
均值 　１．３７×１０－３ ６．８×１０－４ －１．５８×１０－４

均方根 １．６７ １．６９ １．２

６９
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图３　Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星星下点覆盖图

Ｆｉｇ．３　ＳｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｏｉｎｔｓｏｆＡｐｏｌｌｏ１６Ｓｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图４　Ａｐｏｌｌｏ１６子卫星在轨运行阶段轨道高度图

Ｆｉｇ．４　ＯｒｂｉｔＨｅｉｇｈｔｏｆＡｐｏｌｌｏ１６Ｓｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅ

　　为进一步反映 ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 的定轨性

能，本文选取了观测值相对密集的５月１０日至５

月１２日三天进行了重复弧段分析，重复弧段时长

为６ｈ，表７给出了３个重复弧段差异在径向、沿

迹方向和法向３个方向上的残差ＲＭＳ值。选取

上述３ｄ的弧段进行重复轨道比较的原因是相比

其他时段，这３ｄ的轨道跟踪数据量较为密集。

由表７的结果可以看出，ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ在径向

方向的变化幅度最小，达到亚米级，相比于

ＬＰ１５０Ｑ和ＳＧＭ１５０ｊ解算结果，残差 ＲＭＳ值显

著减少。５月１０日至５月１２日期间，Ａｐｏｌｌｏ１６

子卫 星 最 低轨 道高 度达 １０ｋｍ，ＬＰ１５０Ｑ 和

ＳＧＭ１５０ｊ模型的阶次不足以吸收该高度轨道处

包含的重力场信息，定轨精度相对较差，而

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ的阶次比较高，可以取得较好的

定轨精度。此外，利用 ＧＲＡＩＬ模型处理小倾角

卫星，可以发现仍然具有很好的结果，这与文献

［２０］中的倾角卫星精密定轨仿真结果有所出入，

表７　不同模型重复弧段差异犚犕犛／ｍ

Ｔａｂ．７　ＳｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆＯｒｂｉｔＯｖｅｒｌａｐＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒＤｉｆｆｅｒｅｎｔＭｏｄｅｌｓ／ｍ

弧段
径向 沿迹 法向

ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ ＬＰ１５０Ｑ ＳＧＭ１５０ｊ ＧＲＧＭ

５／１０ ０．４１７ ８．１６９ ０．１７８ １．６５３ １７．４２７ ０．８８２ ４．４２１ ３２．７５０ ６．３２６

５／１１ ２．７４０ ９．９８１ ０．５７５ ５．２９５ ２１．３６０ １．７９２ ２６．４６０ ４０．７３２ ２．６６６

５／１２ ５．０９４ ４．６９８ ０．３８５ １０．８９５ １０．８５１ １．３２ ２７．３８２ ６３．６９５ １８．７３０

７９
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也从侧面证实了ＧＲＡＩＬ星间跟踪数据对月球重

力场模型精度的显著改进。

综合上述分析可知，ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ对绕月

低轨卫星具有更好的定轨性能，这点对我国即将

发射的嫦娥５号探测器具有重要的参考意义。

３　结　语

本文从轨道预报和精密定轨两个角度分析了

最新高精度月球重力场模型ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ 的

定轨 性 能，结 果 表 明：对 于 轨 道 预 报 而 言，

ＧＲＧＭ６６０ＰＲＩＭ模型对２０ｋｍ、５０ｋｍ、１００ｋｍ

高度卫星的轨道寿命预报并未表现出巨大的优越

性；对于大倾角低轨卫星的精密定轨，可以显著地

提高其定轨精度。我国即将发射的嫦娥５号探测

器需要在月球附近完成交会对接，采样返回地球，

对定轨提出了更高要求，本文结论可以为我国嫦

娥５号及之后的探月任务提供一定程度的参考。
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