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基于相对轨道根数的几种大椭圆轨道编队构形
X

王功波,郗晓宁

(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙  410073)

摘  要:大椭圆轨道航天器在较长轨道周期内运行于远地点上空,可以实现高纬度地区长时间的通信和

预警,具有重要的军事应用价值。大椭圆轨道编队飞行可实现空间磁场探测、信息干扰等特殊空间任务, 有必

要研究大椭圆轨道的多航天器协同运动理论。完善了以相对轨道根数为变量的大椭圆编队相对运动模型,分

析了模型的误差。推导并证明了几种特殊的伴随星相对运动轨迹: 直线、圆、椭圆,给出了两颗以及三颗卫星

形成特殊编队构形的条件。仿真结果表明,在二体条件下 ,对近距离大椭圆轨道航天器的相对运动, 编队具有

较高的精度。论文研究结论可为大椭圆轨道航天器编队构形初步设计提供理论指导。
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Elliptic Orbits Based on Relative Orbit Elements
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Abstract: The spacecraft on highly elliptic orbit flies over their apogee in the most part of one period. So this kind of orbit can be

used to realize long term communication and airborne early warning for high latitude areas, which is significant if applied in military. The

kinematics of mult-i spacecraft formation is required to deal with space missions such as the exploration of space magnetic fields and the

information interference. Formulations of the relative motion on highly elliptic orbits are developed by kinematic method which takes the

relative orbit elements as the variable, and then the precision of the formation is analyzed. Based on the formation, several special

relative formations including the linear circular elliptical and isosceles triangle ones are discovered, and the conditions to form these

formations are presented. Under the circumstance of two-body, the results from simulation show that the more close of the spacecrafts,

the more accurate of the formations.
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大椭圆轨道航天器在较长轨道周期内运行于远地点上空, 比如俄罗斯的/闪电轨道0,周期为 12h,

其中 11h以上时间运行在高纬度地区上空,可以实现高纬度地区长时间的通信和预警,具有重要的军事

应用价值。大椭圆轨道航天器还可用于空间物理探测, 比如我国的实践四号( SJ- 4)卫星
[ 1]

,近地点高

度为 200km,远地点高度为 36 000km, 偏心率很大。鉴于大椭圆轨道的重要应用价值,基于大椭圆轨道

的编队飞行理论的研究就显得尤为必要。

文献[ 2]利用动力学方法对椭圆轨道编队进行了控制方面的研究。文献[ 3- 5]研究了大椭圆编队

的运动学模型, 并针对特定的编队构形进行了优化设计。纵观大椭圆轨道编队理论的研究,大多集中于

相对运动模型的改进以及对已知编队构形的控制方面,专门针对大椭圆轨道编队构形设计的研究比较

少见。论文基于改进的运动学模型,通过相对轨道根数的不同组合, 得到了三种特殊的相对构形,并在

二体条件下给出了严格的证明。
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1  基于运动学的相对运动方程

图 1  参考坐标系与地心惯性系的关系
Fig. 1  Space relationship between

 OE - XYZ and s- xyz

记参考航天器为S, 伴随航天器为 C。取参考航天器的轨道

坐标系作为参考坐标系, 并定义如下: 原点与参考航天器的质心

固连并随其沿轨道运动, x 轴与参考航天器的地心矢量重合, 由

地心指向 s, y 轴在参考航天器轨道面内垂直于 x 轴方向并指向

运动方向为正, z 轴由右手规则确定, 亦即 z 轴与飞船轨道动量矩

矢量的方向一致。轨道坐标系 s- xyz 与地心惯性坐标系 OE -

XYZ 的关系如图 1所示。

为了实现航天器长期近距离相对运动,各编队成员的轨道长

半轴必须相等, 用 as 和 ac 分别表示参考航天器与伴随航天器的

长半轴, 令 a s = ac = a ,可以得到以相对轨道根数为变量的相对

运动学方程
[ 6]

:

x=
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其中, x、y、z 为伴随航天器在参考坐标系的位置坐标;下标 s 表示该变量属于参考航天器, e s、f s、i s、Xs

分别表示参考航天器的偏心率、真近点角、倾角以及近地点幅角; us = Xs + f s ,表示参考航天器的纬度幅

角;符号/ $0表示该变量是相对轨道根数。上述变量中,只有 u s、f s 与 $f 是随时间变化的量, 其余均为

常量。f s 与 $f 并非独立的, $f 可以表示为 $f = $f ($R, f s ) , 其中 $R= $R( $e , $f 0 , $X, $i , $8) ,表示

初始时刻相对轨道根数, $f 0表示初始时刻真近点角之差。根据椭圆运动的一些基本导数关系式
[ 6]

,可

以推导得到仅含变量 f s 的相对运动方程:
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f 0 表示初始时刻(即参数发生改变的时刻)参考航天器的真近点角。将 f s 转换为时间 t 的函数,就

可以求导得到相对速度的表达式, 这里不再推导。

2  编队构形设计

利用相对运动方程( 2)分析得到了两航天器编队时伴随航天器相对于参考航天器的几种特殊相对

运动轨迹:直线、圆、椭圆,并将结果进一步应用到三个航天器编队的情况, 得到了三个航天器的直线串

行编队以及等腰三角形编队。
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211  两航天器编队

( 1)直线构形

仅改变近地点角距或者仅改变轨道倾角时,伴随航天器相对运动轨迹呈直线构形。只有近地点角

距改变时, 方程( 2)简化为 y=
a( 1- e

2
s )

1+ e s cosf s
$X,因为参考航天器的真近点角 f s 是时变的,所以相对运动轨

迹为 y 轴上的线段。只有倾角改变时, 方程( 2)简化为 z =
a( 1- e

2
s )

1+ e scosf s

sin us #$i , 相对运动轨迹为 z 轴上

的线段。

( 2)圆构形

只有真近点角改变时,令 k=
a( 1- e

2
s )

( 1+ es cosf 0 )
2 e s#$f 0 ,方程( 2)简化为
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( 3)

不难看出, 只有真近点角改变时,伴随航天器的相对运动轨迹是参考航天器轨道面内的圆, 需要注

意的是,圆心坐标为( 0, kPes ) ,并非位于参考航天器的质心,半径大小为 k。

( 3)椭圆构形

当初始时刻仅升交点赤经和近地点角距有微差时,两航天器的相对运动轨迹是椭圆构形,下面给出

详细的证明。

仅升交点赤经和近地点角距有微差时,令 k 1= a( 1- e
2
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> 0, 因此式( 4)表示的是垂直

于轨道面的一个椭圆方程。
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图 2  超前圆构形示意图
Fig. 2 Relative formation of leading circle

此时,相对运动轨迹是垂直于轨道面的圆, 亦即, 伴随航天器

星下点轨迹相对于参考航天器为速度方向超前的一个圆, 圆心位

置 k1P1- e
2
s , 0 , 半径大小为 e sk1P1- e

2
s , 0 。如图2所示, S 表示

参考航天器, C 表示伴随航天器, V 表示速度方向, 图中的圆形曲

线即伴随航天器的相对运动轨迹。

根据 k1、k 2的表达式不难得到伴随航天器的相对运动轨迹为

垂直参考航天器轨道面的圆的条件:

Xs = kP+ PP2  k= 0, 1, 2, ,

$X= 1- e
2

e
sini s- cos is $8

( 7)
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若令 k1= 0,则( 4)式只在 z 向有分量,相对轨迹退化成 z 轴上的线段。此时, 近地点角距和升交点

赤经变化的关系为: $X+ cos is#$8 = 0。

212  三个航天器编队

( 1)直线串行编队

由两个航天器的直线构形容易推广得到三个航天器沿速度方向进行直线串行编队的一个条件:即

三个航天器只有近地点角距不同。这里提出另外一种并非完全沿速度方向的直线编队。

当 k 2= 0时, 由( 4)式可得

y
z
=

$8
$X+ cos i s#$8 sini ssinf s ( 8)

假设两颗伴随航天器相对于参考航天器的轨道根数分别为( $X1 , $81 )、( $X2 , $82 ) , 只要同比例

改变升交点赤经和近地点角距,即

$81

$X1+ cos is#$81
=

$82

$X2+ cos is#$8 2
( 9)

则两颗伴随航天器在参考坐标系的斜率始终相等,三者形成了沿速度方向摆动的直线构形。

( 2)等腰三角形编队

图 3  等腰三角形编队示意图
Fig.3 Relative formation of isosceles triangle

假设有三颗伴随航天器 S1、S 2、S3 以及一颗虚拟的参考航天

器 S0 (以三角形符号表示) ,如图3所示。其中 S 1、S 2相对 S 0只有

近地点角距有差,且差别大小相同, 符号相反。S3 相对 S0 只有倾

角有差。这样, 三颗伴随航天器就形成了等腰三角形编队, L 1、L2、

L3 分别表示三颗伴随航天器的相对运动轨迹。

根据 211节中直线构形的结论,不难证明卫星 1到卫星 2、3的

距离为

r=
a( 1- e

2
s )

1+ es cosf s

$X
2
+ sin

2
u s$i

2
( 10)

等腰三角形的顶角 H大小为

H= 2arctan
$X

$i#sin( Xs+ f s )
( 11)

当 Xs= 90b或 Xs = 270b时, r 在近地点取最小值r min = a ( 1- es ) $X,在远地点取最大值 rmax = a ( 1+

e s ) $X。H在近地点和远地点取最小值Hmin= 2arctan$XP$i ,在升交点和降交点取到最大值 Hmax= 180b。

3  编队构形精度分析

以上编队设计的理论基础就是( 2)式所表达相对运动学模型,因此在二体条件下, 构形精度分析等

价于模型精度分析。方法是选取一组典型的大椭圆轨道作为参考轨道, 分析精确的数值积分方法与采

用( 2)式的差别。

设参考星轨道根数为: R( a, e , i , f , X, 8) = ( 26 553 3741546m, 01740 97, 631400b, 0, 270100b, 01665b)。
图4分别给出了 $X、$8、$i 为 011b时, 在一个轨道周期内, 应用相对轨道根数运动模型的位置误差。

需要强调的是, 右下图为相对距离的误差,并非误差的距离之和。而且,相对轨道根数减小时,模型误差

以平方的速度递减。当 $X、$8、$i 为 0101b时, 模型的位置误差为分米级。

对于星下点轨迹为超前圆的双星编队, 当$8 = 011b、$X= 010362b时,半径大小为 r= esk1P( 1- e
2
s ) ,

代入数值得 r= 2178 @ 10
4
m, 此时位置误差不到百米。当编队半径为百米量级时, 位置误差为毫米量

级。

对于等腰三角形编队, 当 $i = 011b、$X= 0105774b时, Hmin = 2arctan$XP$i= 60b, r min = a( 1- e s ) $X

= 6193 @ 10
3
m, r max= a( 1+ es )$X= 4166 @ 10

4
m。此时位置误差在远地点最大,不到 100m。若编队在远
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图 4 相对轨道根数对模型精度的影响
Fig. 4  Effect of relative orbit element on the precision of the model

地点边长为百米量级,则模型位置误差不足毫米。

因此,对于近距离(百米量级)编队,模型具有较高的精度,编队构形在不考虑摄动情况下是相当稳

定的。

4  结 论

在二体的假设下,推导了以任意时刻(不局限于过近地点时刻)相对轨道根数为变量的大椭圆轨道

航天器相对运动模型,并以此为据给出了两颗以及三颗卫星形成直线、超前(滞后)圆、等腰三角形等特

殊编队构形的设计条件。分析了编队构形的精度。可为大椭圆轨道航天器编队设计提供一定的理论指

导。进一步要做的工作是分析摄动因素对编队构形的影响。
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