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基于组合机动的共面绕飞卫星队形保持研究
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摘  要:共面绕飞卫星的相对运动轨迹是一个椭圆,由于卫星受摄动力影响, 其编队构形会发生变化。提

出一种基于组合机动的队形保持策略,即在 Hill轨道坐标系中,通过测量绕飞卫星相对位置,利用切向脉冲推

力与径向连续常推力进行组合控制,消除相对运动椭圆中心的相位漂移。考虑地球扁率 J 2 项摄动的影响, 在

队形保持中引入 J 2 相对摄动加速度以提高控制精度。仿真结果表明,该控制方法能对共面卫星编队的空间

构形进行有效保持。
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Abstract: The figure of the relative kinematical track of the coplanar flying-around satellites is an ellipse. However, the

configuration of the formation flying will change because of the disturbing force. A new formation keeping strategy based on combined

maneuver was developed. In Hill orbital coordinates, through the measurement of the relative position components of the flying-around

satellites, the combined control of the tangential impulse thrust and the constant continuous radial thrust eliminated the phase excursion of

the center of the relative kinematical ellipse. Then the method considering the J 2 perturbations was applied to improve the control

accuracy. Simulation results show that this control strategy has nice performance on formation keeping.
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卫星编队飞行中队形保持策略研究是国内外航天动力学与控制领域的研究热点之一,文献[ 1]在参

考卫星为圆轨道且各环绕卫星共轨道面的条件下,设计了相对位置保持的全状态反馈混合控制方法;文

献[ 2]基于四元数方法研究了 3个飞行器编队飞行问题, 并给出了一种自适应控制方案; 文献[ 3]基于

Hill相对运动方程给出了一种脉冲控制方案;文献[ 4]研究了基于椭圆轨道的卫星编队动力学与控制策

略。上述文献给出的编队保持控制方案设计的控制条件较为苛刻,对轨控发动机性能要求较高,难以实

现工程应用。

本文针对共面编队飞行卫星星座, 提出一种基于组合机动的队形保持控制策略,即在 Hill轨道坐标

系中, 考虑地球扁率 J 2 项摄动对机动控制的影响, 对绕飞卫星进行切向脉冲推力与径向连续常推力的

组合控制,实现编队飞行的队形保持。该控制策略可以在设定时间内方便、有效地抵消空间摄动力对卫

星编队影响,快速重建编队构形,以实现共面绕飞卫星编队构形的长期在轨保持。
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1  共面绕飞卫星的编队构形变化

共面绕飞卫星编队构形因受到地球非球形摄动、日月引力和大气阻力等摄动的长期影响会发生变

化。图 1给出了参考卫星轨道半长轴 7380km,绕飞卫星与参考卫星在轨道面内的相位差 $K为 0, 相对

运动椭圆半长轴为 11km的绕飞卫星编队构形在 3天内的变化情况。

图 1  共面绕飞卫星的编队构形变化
Fig. 1  The change of coplanar satellites formation flying

从图 1( a)可以看出,由于空间摄动力的影响,共面绕飞卫星的编队构形变化主要体现在相对运动

椭圆中心的相位漂移上: 3天内,相对运动椭圆中心沿参考卫星运动方向( y c 方向)漂移了 10112km, 而

沿径向方向( x c 方向)几乎没有漂移,且相对运动椭圆的形状基本不变。图 1( b)给出了绕飞卫星相对位

置在 z c 轴方向由于空间摄动力的影响,绕飞卫星在参考轨道面法向上振荡飞行。图 1( c)显示了轨道面

内两颗星的相位差(纬度幅角差)的绝对值 $K 越来越大,大致与飞行时间成线性变化。说明相对运动

椭圆中心的漂移主要体现为两颗星的相位差逐渐增大,要对绕飞卫星的纬度幅角 K= X+ M 进行控制

以修正相位差
[ 5]
。

2  基于组合机动的队形保持策略

211  组合机动的绝对运动分析

假设绕飞卫星在半径为 R 的近圆轨道上运行, 轨道平均角速度为 nh = LPR3
, 切向速度为 vS0=

nhR。若沿绕飞卫星切向施加脉冲速度增量 $vt ,则其轨道平均角速度改变了 $n,从而可以调整绕飞卫

星的纬度幅角
[ 8]
。若使绕飞卫星沿近圆轨道运行,则需要沿径向施加径向加速度 an。

暂不考虑空间摄动力影响,可得径向推力施加过程中卫星运动方程
[ 6]
:

&R+ L
R
3R= an ( 1)

其中, L为地球引力常数, R 为绕飞卫星的位置矢量, an 为卫星径向加速度矢量。

切向脉冲施加后,绕飞卫星平均角速度为 n = nh + $n,可以得到径向加速度矢量 an :

an=
D
2
R

Dt
2 + 2n @ DR

Dt
+ n @ n @ R + L

R
3R+

d n
dt

@ R ( 2)

一般情况下,由于绕飞卫星将维持在近圆轨道运行, 则 D
2
RPDt 2= 0, DRPDt = 0, 且 dnPdt = 0, 切向施

加的脉冲速度增量 $v t 很小,则 $n n nh , an 的绝对值可以近似为

an U - 2$nnhR= - 2nh$vt ( 3)

由公式( 3)可知, 径向推力加速度 an 为常值。从上述推导可得,当卫星轨道角速度改变 $n,欲让绕

飞卫星继续在近圆轨道上运行,则需要在径向施加连续常推力, 对应径向加速度为 an = - 2nh$vt。

212  组合机动的相对运动分析

对于共面绕飞卫星编队,在组合机动过程中, 不妨视组合机动过程中施加的推力为小扰动力,则在
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参考卫星轨道面内, 绕飞卫星相对运动的初始条件为
[ 6]

Dx 0= Dy 0= 0, DÛx 0= 0, DÛy 0= $vt , ax = an , ay = 0 ( 4)

其中, Dx 0 , Dy 0 为绕飞卫星相对运动初始位置分量的小扰动偏差; DÛx 0 , DÛy 0 为绕飞卫星相对运动初始速

度分量的小扰动偏差。

由绕飞卫星相对运动一阶解析解
[ 6]
可得

Dx t= ( 2ncDÛy 0+ ax ) ( 1- c )Pn2c= ( 2nc $v t + an ) ( 1- c )Pn2c ( 5)

DÛx t = ( 2ncDÛy 0+ ax ) sPn c= ( 2nc $v t + an ) sPnc ( 6)

因此, 欲保持共面卫星编队构形,绕飞卫星除绕飞相对运动, 还需控制它只进行沿参考卫星运动反

方向( - yc 方向)的机动飞行,即要求 Dx t= 0, DÛx t= 0。由公式( 5)、( 6)可得 an= - 2n c$v t , 式中 an 为沿

径向( x c 方向)施加径向加速度矢量的绝对值。实际上, 由于绕飞卫星与参考卫星轨道相对位置偏差很

小,两者的平均轨道角速度近似相等,绕飞卫星沿径向控制加速度可以近似为 an= - 2nh$vt ,这与绝对

运动分析相一致。

213  共面编队保持的制导过程

在参考卫星轨道坐标系中,绕飞卫星初始相对坐标 Ñ为( x 0 , y 0 , z 0 ) , 若不进行机动控制,设 t 时刻

绕飞卫星的相对坐标 Ò 为( x t , yt , z t ) ;若进行组合机动控制, t 时刻绕飞卫星的相对坐标 Ò c为( x t , yt +

$y , z t ) ,一般要求在 $t 时间内完成轨道转移,则可得绕飞卫星的切向脉冲速度增量 $v t 与径向加速度

an :

DÛy 0 = $v t \ $y P$t ,  ax = an= - 2nh DÛy 0 = - 2nh $vt ( 7)

考虑到轨控推力器的工作性能,脉冲速度增量 $vt 取值不能太大, 则轨道转移所需时间 $t 会相应

增加。具体制导过程为:当共面绕飞编队的相对运动椭圆中心漂移量 $y 超出了设定的最大漂移量,

则开始进行组合机动控制。对绕飞卫星沿- yc 方向施加脉冲速度增量 $vt ,同时沿- xc 方向施加连

续常推力(对应加速度 an )。当绕飞卫星转移到相对坐标 Ò c时, 停止施加径向推力, 并沿绕飞卫星 y c 方

向施加脉冲速度增量 $v t , 从而可以在 $t 时间内完成队形保持。此外,由于组合机动控制无法抑制

绕飞卫星在参考轨道面法向上的振荡飞行,还需要进行共面控制,限于篇幅,本文不做介绍。

3  考虑 J2摄动的组合机动策略

研究表明
[ 7]
, 地球扁率摄动对卫星编队的空间构形影响较大, 而扁率摄动中的二阶带谐项( J 2 项摄

动)是主要摄动因素。文中考虑地球扁率 J 2项摄动对卫星编队的影响,给出了基于Hill方程的 J 2 项摄

动分析,并根据组合机动控制的相对运动分析,改进了共面绕飞编队保持的制导策略。

卫星编队摄动影响分为两部分,一是整体摄动,实质是参考卫星的摄动运动;二是相对摄动,实质是

绕飞卫星与参考卫星的摄动运动之差。在卫星编队空间构形控制中, 一般只考虑相对摄动的影响。对

地球扁率 J 2 项的摄动势函数求梯度
[7]
,得到相应的摄动加速度:

aJ2=
5U2

5R = -
LJ 2R

2
e

2R
4 2sin <#k+ 1- 5sin

2
< #R

R
( 8)

绕飞卫星位置矢量在轨道坐标系中表示为

Rh = Rc+ Q= Rc+ x , y , z
T

( 9)

式中 Q= [ x , y , z ]
T
表示绕飞卫星在参考轨道坐标系 oc- x cy cz c 中的相对位置矢量。

将式( 9)代入式( 8) ,并在[ x , y , z ]
T
处泰勒展开并保留到一阶项, 可得绕飞卫星 J 2 摄动加速度在轨

道坐标系中的表达式
[ 9]
,并将其与参考卫星 J 2 摄动加速度相减, 可以得到绕飞卫星的 J 2 相对摄动加速

度在轨道坐标系中的分量形式:
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DaJ2, h =

DaJ2, x

DaJ2, y

DaJ2, z

= -
3LJ 2 R

2
e

2R
5
c

12sin
2
isin

2
u - 4 - 4sin

2
isin2u - 4sin2isinu

- 4sin
2
isin2u 1+ sin

2
i ( 2- 7sin

2
u) sin2i cosu

- 4sin2isin u sin2icosu 3- sin
2
i ( 2+ 5sin

2
u )

#

x

y

z

( 10)

实际上,卫星编队一直受到各种轨道摄动影响,其中地球扁率 J 2 项摄动对卫星编队的空间构形影

响较大。因此, 如果要进行较为精确的绕飞卫星队形保持,需要考虑地球扁率摄动 J 2 项对卫星编队的

相对摄动影响
[ 9]
。

式( 10)中 a= [ ax , ay , a z ]
T
应改为控制加速度 acontrol与J 2 相对摄动加速度 DaJ2, h的和,由式( 5)、( 6)

可得 an= - 2nc$v t- DaJ2, x ,式中 an 为径向控制加速度, DaJ2, x为 J 2相对摄动加速度的径向分量。

此外, 组合机动控制中,对绕飞卫星沿切向方向( yc 方向)施加的脉冲力也要考虑 J 2 相对摄动加速

度影响,对于需要的脉冲速度增量 $v t , 可得到切向脉冲控制加速度 aS= $v tP$t - DaJ2, y ,式中 $t 表示

切向脉冲控制力施加时间, DaJ 2, y为 J 2相对摄动加速度的切向分量。

需要说明的是, 由于 J 2 相对摄动加速度 DaJ2, h与绕飞卫星相对位置矢量Q有关,在组合机动控制过

程中一直在改变,而目前的轨控发动机难以实时精确调整推力大小。在工程应用中,可以在整个控制过

程每隔一定时间修正一次 J 2相对摄动加速度值。

4  共面编队构形保持的仿真结果

以图 1给出的共面卫星编队飞行为例。设计的共面编队控制方案要求: 当相对运动椭圆中心沿参

考卫星运动方向( y c 方向)漂移量超过设定的最大漂移量,开始进行组合机动控制,以保持共面编队构

形。制导策略设计为:设计最大漂移量为 800m,要求在 1200s 内完成组合机动控制, 即: $y = 800, nh

= 01001, $t= 1180< PPnh ,可得 $vt \017,不妨取 $v t = 0175mPs, 则 ax = 010015mPs2。每次队形保

持机动需要的速度增量为 $v = 1175mPs, 径向连续常推力作用时间 $t= 1100s, 4天共需要的速度增量

约为 $v total = 7121mPs,共面卫星编队构形的演变情况如图 2所示。

从图 2( a)可以看出,在组合机动控制下, 4天内绕飞卫星的相对运动椭圆中心漂移了约 100m, 相对

运动椭圆形状不变, 共面绕飞卫星的编队构形保持较好。图 2( b)给出了绕飞卫星与参考卫星在轨道面

内的相位差变化情况,可以看出每隔大约 20h修正一次绕飞卫星与参考卫星的相位差, 4天内进行了 4

次共面编队构形保持机动。从图 2( b)可以发现, 有 2次修正相位差出现了过调,即两颗星的相位差大

于0,这是由于未考虑轨道摄动影响,导致控制力过大。

    

图 2  组合机动控制下共面卫星
编队构形的演变情况

Fig. 2  The change of satellites formation
under combined maneuver

         

图 3  考虑 J 2 摄动的组合机动控制下

共面卫星编队构形变化  
Fig. 3 The change of satellites formation

with J2 perturbations 

考虑 J 2 摄动的组合机动控制下,每隔 1h修正一次 J 2 相对摄动加速度值,共面绕飞卫星编队构形

的演变情况见图 3。由图 3( a)可知, 4天内相对运动椭圆中心漂移了约 50m, 卫星编队的空间构形保持

比不考虑 J 2 摄动的要好。图 3( b)给出了两颗星在轨道面内的相位差变化情况, 每次机动控制对相位
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差的修正没有出现相位差过调的情况, 从而提高控制精度并能减少燃料消耗,仿真结果在表 1中列出。

以图 1设定的卫星编队参数为初始状态, 按照文献[ 10]提出的双星环绕编队飞行的队形保持方法,

得到 4天内队形保持机动的仿真结果,并与本文提出的组合机动控制方法的仿真结果比较, 如表 1所

示。
表 1 仿真结果比较

Tab. 1 Analysis of simulation results

队形保持方法
相对运动

椭圆半长轴

4 天相对运动椭圆

中心漂移量

4 天进行队形

保持次数

4天共需要的

速度增量

组合机动控制 11km 约 100m 4 7121mPs

考虑 J 2 摄动组合机动控制 11km 约 50m 4 7111mPs

文献[ 10]提出的控制方法 11km 约 87m 6 7112mPs

  从表 1可以看出, 考虑 J 2 摄动的组合机动控制方法对卫星编队空间构形保持效果最好, 并且需要

的速度增量也最少。因此,较之文献[ 10]提出的双脉冲控制方法,本文的控制策略更为有效且消耗燃料

少。

5  结 论

参考空间交会的 V-bar逼近策略,提出了一种基于组合机动的共面绕飞卫星编队的队形保持方法。

利用绕飞卫星上切向与径向的轨控推力器对其进行组合控制,可以有效地消除相对运动椭圆中心的相

位漂移,并且在控制过程中考虑 J 2摄动影响, 提高了队形保持的控制精度。仿真结果表明,这种控制方

法能够实现共面绕飞卫星编队的构形保持,虽然难以对复杂空间构形、异面轨道的卫星编队进行队形保

持,但是本文的研究结果仍可以作为底层的机动方法, 具有一定的工程参考价值。
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