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ＭＥＯ非共振轨道导航星座摄动补偿控制
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摘　要：针对我国新一代全球导航星座长期构型维持控制问题，提出了ＭＥＯ星座构型状态描述方法，分
析了主要摄动力和轨道参数偏差作用下的星座构型演化规律，结合实测数据对稳定性规律进行了验证；研究

了参数偏置摄动补偿控制原理，提出了一种改进的解耦控制方案，分析了星座部署时间对摄动补偿控制量的

影响规律，得到了一些有益的关键性结论，为我国全球导航系统的星座构型设计和运控策略制定奠定了基础。
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　　稳定的构型是导航星座保持良好覆盖性能和
工作性能的前提。根据文献［１－３］的研究，ＭＥＯ
星座卫星在轨运行期间，由于轨道发射偏差、捕获

偏差和轨道自身摄动运动的影响，会逐渐偏离设

计轨道，使星座结构失衡或变异，导致系统导航服

务失效和精度降低，甚至发生卫星碰撞。因此，需

要根据星座整体任务需求对其进行构型保持

控制。

参数偏置摄动补偿方法［２，４－６］通过星座轨道

参数的整体设计来提高星座构型受摄稳定性，降

低星座站位维持控制的频率。该方法主要是调整

所有卫星的初始轨道半长轴和倾角，改变地球扁

率Ｊ２项对卫星轨道的长期影响，补偿主要摄动力
对星座卫星之间相对角速度和轨道面之间相对进

动速度的长期影响的线性部分，提高星座构型自

稳定性，降低地面运行管理的负担。文献［２，４－
５］较为深入地研究了Ｗａｌｋｅｒ－δ导航星座的摄动

补偿控制方法，但其采用瞬时轨道根数分析星座

构型演化过程，无法反映星座长期构型演化特点，

相关结论与在轨 ＭＥＯ卫星实测结果差别较大。
文献［６］分析了 Ｇａｌｉｌｅｏ导航星座的构型稳定性，
介绍了导航星座摄动补偿控制策略的设计结果，

但未涉及摄动补偿方案的具体实现方法。上述研

究成果在具体工程应用中还存在一定的困难。

本文在上述研究的基础上，以我国新一代全

球导航星座长期构型维持控制工程应用为背景，

系统研究ＭＥＯ非共振轨道全球导航星座构型维
持的摄动补偿控制策略，重点回答星座构型稳定

性描述方法、星座构型演化规律、初始参数偏置摄

动补偿控制原理及星座部署时间等关键问题，为

我国全球导航系统建设奠定基础。

１　ＭＥＯ星座构型状态描述

对于ＭＥＯ星座，大气阻力摄动的影响可以忽
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略不计，影响卫星轨道稳定性的主要因素是地球

非球形摄动、日月三体引力摄动和太阳辐射压力

摄动。从摄动量级来看，主要摄动力对轨道升交

点赤经和相位角的长期影响较大，而对轨道半长

轴、偏心率和倾角的长期影响很小。因此，可选取

星座卫星之间的升交点赤经和相位角的变化来描

述ＭＥＯ星座构型的空间构型状态变化。

１．１　星座构型绝对状态

ＭＥＯ星座中，第ｊ颗卫星的标称状态为

ｘｊ，ｎｏｒｍ＝
Ωｊ，ｎｏｒｍ
ωｊ＋Ｍ[ ]

ｊ

＝
Ωｊ，ｎｏｒｍ
ｕｊ，[ ]
ｎｏｒｍ

（１）

式中，Ω为升交点赤经，ω为近地点幅角，Ｍ为平
近点角，ｕ为相位角，ｕ＝ω＋Ｍ，Ｎ为星座卫星个
数，ｊ＝１，２，…，Ｎ。

卫星实际状态相对于标称状态的偏差为

Δｘｊ＝
Ωｊ－Ωｊ，ｎｏｒｍ
ｕｊ－ｕｊ，[ ]

ｎｏｒｍ

＝
ΔΩｊ
Δｕ[ ]

ｊ

（２）

通过将星座中每颗卫星保持在标称位置附近

就能够实现星座构型的维持。

１．２　星座构型相对状态

定义星座卫星升交点赤经和相位角的共同漂

移量分别为

ΔΩ＝∑
Ｎ

ｊ＝１

ΔΩｊ
Ｎ

Δｕ＝∑
Ｎ

ｊ＝１

Δｕｊ{
Ｎ

（３）

通过将标称星座在 Ω和 ｕ方向上分别转动
ΔΩ和Δｕ，得到卫星相对于变换后的标称星座的
Ω和ｕ漂移量分别为

ΔΩ′ｊ＝ΔΩｊ－ΔΩ

Δｕ′ｊ＝Δｕｊ－Δ{ ｕ
（４）

定义星座构型状态变换后得到的卫星轨道漂

移量为卫星的相对漂移量。

２　ＭＥＯ星座构型稳定性分析

２．１　主要摄动力下的星座构型演化分析

本小节基于全球星座高精度动力学模型

（考虑２０阶以上地球引力场、太阳和月球中心
引力场，及太阳辐射压力等摄动因素），仿真１０
年寿命期星座构型演化情况，总结全球星座整

体层面的长期演化规律，为后续开展星座构型

维持控制算法研究和控制策略设计提供决策依

据。Ｗａｌｋｅｒ－δ星座构型特征码为２４／３／１，倾角
５５°，轨道高度为２１５００ｋｍ，３个轨道面初始升交
点赤经分别为０°、１２０°和２４０°，轨道参数采用平

根数表示。

２．１．１　升交点赤经演化规律
在主要摄动力作用下，升交点赤经绝对漂移

主要表现为向西漂移的长期摄动，近似为线性；同

一轨道面升交点赤经的西退量基本一致，不同轨

道面西退量略有不同；１０年内各轨道面升交点赤
经西退量分别为 １２７．９０°、１２２．７３°和 １２４．３１°。
从相对运动角度看，同一轨道面卫星的升交点赤

经相对漂移量基本一致；不同轨道面卫星的升交

点赤经相对变化量随时间近似呈线性增大趋势，

１０年寿命期最大相对漂移量约为 ３°，如图 １
所示。

图１　主要摄动力作用下Ω相对漂移结果
Ｆｉｇ．１　ＲｅｌａｔｉｖｅＲＡＡＮｂｉａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔ

图２　主要摄动力作用下ｕ相对漂移结果
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅａｒｇｕｍｅｎｔｏｆｌａｔｉｔｕｄｅｂｉａｓｅｓ

ｗｉｔｈｔｈｅｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔ

２．１．２　相位角演化规律

在主要摄动力作用下，相位角绝对漂移主要

表现为长期摄动，近似呈线性增加趋势；同一轨道

面和不同轨道面卫星相位角摄动趋势基本一致，

但同一轨道面相位角漂移量相同，不同轨道面卫

星相位角漂移量略有不同；１０年内三个轨道面卫
星相位角漂移量分别为 ７６．００°、５４．３６°和
７７５９°。从相对运动角度看，同一轨道面卫星相
位角相对漂移量基本一致；不同轨道面卫星的相

位角相对漂移量存在差别，最大漂移量达到１５°，
如不进行相位角控制，在两轨道面交点处存在碰

·４５·



　第２期 钱山，等：ＭＥＯ非共振轨道导航星座摄动补偿控制

撞的危险，如图２所示。

２．２　轨道参数偏差作用下的星座构型演化分析

　　如果卫星实际轨道与设计轨道存在初始偏
差，轨道半长轴 ａ、倾角 ｉ和偏心率 ｅ的偏差将导
致卫星轨道在Ω和ｕ上产生长期变化。同样，卫
星之间存在的相对位置偏差，在摄动的影响下，特

别是地球非球形摄动的影响下，也将导致卫星之

间相对升交点赤经和相位角的变化。这一特性可

被应用于星座的构型维持控制中。

对圆轨道卫星，ｅ≈０，可将轨道参数偏差对卫
星之间相对位置的影响表示成如下矩阵形式：

ΔΩ１
Δｕ[ ]

１

＝Ａ
Δａ
Δ[ ]ｉ （５）

式中，ΔΩ１为ΔΩ的变化率，Δｕ１为Δｕ的变化率，

Ａ＝
－
７Ω１
２ａ －

ｓｉｎｉ·Ω１
ｃｏｓｉ

－
７ｕ１
２ａ－

３ｎ
２ａ －

６Ｊ２Ｒ
２
ｅ

ａ２
ｎ·ｓｉｎ２











ｉ
，

其中，Ω１为Ω的变化率，ｕ１为ｕ的变化率，ｎ平均
轨道角速度，Ｒｅ为地球半径。

分析可知，ＭＥＯ卫星 Ω和 ｕ在 Ｊ２作用下的
长期摄动变化主要与轨道半长轴和倾角的偏差有

关，升交点赤经的长期变化受轨道倾角偏差的影

响较大，而相位角的长期变化受半长轴偏差影响

较大且与半长轴偏差近似成正比例关系。

２．３　试验星实测数据分析

２０１２年４月我国采用一箭双星方式发射了
两颗ＭＥＯ卫星，卫星在转长管期间进行一次捕获
控制后至今未进行轨道控制，两星基本运行在同

一轨道平面，分别记为 ＭＥＯ１、ＭＥＯ２。本小节整
理了２０１２年５月１８日 ～２０１３年６月１８日之间
两颗卫星的实测数据定轨结果，分析关于轨道倾

角、升交点赤经和相位角相对漂移量的有关结论。

分析可知，平半长轴数据曲线明显分为两个

阶段，第一段数据为２０１２年５月１８日 ～２０１２年
７月２６日（７４ｄ），第二段数据为２０１２年８月３日
～２０１３年６月１８日（３２０ｄ），且第二段数据的半
长轴较第一段抬升了４００～５００ｍ。数据反映的情
况与实际较为吻合，在 ２０１２年 ７月底，ＭＥＯ１、
ＭＥＯ２卫星的确实施了轨道面内半长轴的抬高控
制。根据数据曲线变化规律可知，ＭＥＯ１、ＭＥＯ２
半长轴均无长周期和长期摄动运动，与理论分析

一致。

下面分阶段分析两星之间的相对漂移情况。

（１）第一阶段相对漂移情况

ｔ／ｄ
图３　ＭＥＯ１和ＭＥＯ２卫星平均半长轴演化情况
Ｆｉｇ．３　ＴｈｅｍｅａｎｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓｏｆＭＥＯ１ａｎｄＭＥＯ２

剔除数据野值后，计算第一阶段内 ＭＥＯ１、
ＭＥＯ２平 均 半 长 轴 为 ２７９０５３９９８０ｍ 和

２７９０５６０８７０ｍ，两航天器平半长轴均值相差为
－２０８．８６ｍ。第一阶段两星之间的相对漂移运动
情况如表１、图４所示。图４中，“◆”为相位差的
采样点，直线为拟合趋势线，公式为趋势线的表

达式。

对数据进行分析，可得到如下两点规律：

１）ＭＥＯ１和ＭＥＯ２的倾角、升交点赤经偏差大
小基本保持不变，说明这两颗位于同一轨道面的卫

星的轨道倾角和升交点赤经漂移运动基本一致。

根据本报告后续研究可知，初始倾角偏差和半长轴

偏差实际上会引起升交点赤经漂移，但由于上述两

颗卫星之间初始倾角差只有０．０６８５°，由其引起的
升交点赤经相对漂移率约为０．０２°／ａ，在上述数据
中无法体现。

２）ＭＥＯ１与 ＭＥＯ２之间的相位差逐渐减小，
且与时间基本呈线性关系，与后文研究中初始偏

差在地球Ｊ２项作用下的相位角漂移运动规律相
符。进一步分析初始倾角偏差和半长轴偏差的作

用，两星相位角相对漂移量理论变化率为

０．００７３°／ｄ，与实测相对相位变化率 ０．００７６°／ｄ
基本一致。考虑定轨误差，可认为两星之间相对

相位漂移主要由初始轨道参数偏差引起，而由主

要摄动因素引起的两星相位角漂移运动基本

一致。

·５５·
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说明：在进行初始偏差对升交点赤经和半长

轴相对漂移分析时，取ＭＥＯ２为参考，标称轨道半
长轴２７９０５６０８．７０ｍ、倾角５５．１８°、偏心率０，初始
轨道半长轴偏差－２０８．８６ｍ、倾角偏差０．０６８５°。

表１　两星之间的相对漂移运动
Ｔａｂ．１　ＲｅｌａｔｉｖｅｂｉａｓｅｓｂｅｔｗｅｅｎＭＥＯ１ａｎｄＭＥＯ２

时间／ｄ Δｉ／（°） ΔΩ／（°） Δｕ／（°）

１０ ０．０６８７ ０．４５５１ －４６．２１９０

２０ ０．０６８４ ０．４５６８ －４６．１４４２

３０ ０．０６８８ ０．４５６５ －４６．０６８８

４０ ０．０６８６ ０．４５７４ －４５．９９３８

５０ ０．０６８６ ０．４５７５ －４５．９２１５

６０ ０．０８４４ ０．４７３５ －４５．８６６０

７０ ０．０６８９ ０．４５９１ －４５．７７２３

８０ ０．０６７４ ０．４５５２ －４５．６６９９

图４　第一阶段两星之间的相位差与拟合曲线
Ｆｉｇ．４　ＲｅｌａｔｉｖｅａｒｇｕｍｅｎｔｏｆｌａｔｉｔｕｄｅｏｆＭＥＯ１ａｎｄＭＥＯ２

ｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅ

（２）第二阶段相对漂移情况
剔除数据野值后，计算第二阶段内 ＭＥＯ３、

ＭＥＯ４ 平 均 半 长 轴 为 ２７９０５３９９８０ｍ 和

２７９０５６０８７０ｍ，两航天器平半长轴均值相差为 －
２０８８６ｍ。第二阶段两星之间的相对漂移运动情
况如图５所示。图中，“◆”为相位差的采样点，
直线为拟合趋势线，公式为趋势线的表达式。

对数据进行分析，可得到如下两点规律：

１）在将近一年的时间内，ＭＥＯ１和 ＭＥＯ２的
倾角差基本保持不变，升交点赤经偏差大小增加

了０．０１９４°，拟合变化率为６．０×１０－５°／ａ，初始轨
道偏差作用下的升交点赤经差理论变化率约为

５．２７５７×１０－５°／ａ（合０．０２°／ａ），二者较为一致。
２）ＭＥＯ１与 ＭＥＯ２之间的相位差逐渐减小，

且与时间基本呈线性关系。进一步分析初始倾角

偏差和半长轴偏差的作用，两星相位角相对漂移

量理论变化率为０．００３７°／ｄ，与实测相对相位变
化率０．００３７°／ｄ一致。

说明：在进行初始偏差对升交点赤经和半长

轴相对漂移分析时，取ＭＥＯ２为参考，标称轨道半
长轴２７９０６００６．１０ｍ、倾角５５．２６°、偏心率０，初始
轨道半长轴偏差－１１０．２０ｍ、倾角偏差０．０６５２°。

图５　第二阶段两星之间的相位差与拟合曲线
Ｆｉｇ．５　ＲｅｌａｔｉｖｅａｒｇｕｍｅｎｔｏｆｌａｔｉｔｕｄｅｏｆＭＥＯ３ａｎｄＭＥＯ４

ｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔａｇｅ

综合上述实测数据分析结果，可得到如下基

本结论：同一轨道平面的两颗 ＭＥＯ卫星，相互之
间相对相位和升交点赤经漂移主要由初始轨道参

数偏差引起，而由主要摄动因素引起的两星相位

和升交点赤经漂移运动基本一致。

３　ＭＥＯ星座构型摄动补偿控制策略

３．１　基于轨道参数偏置的摄动补偿方法

通过对小偏心率中高轨道长期稳定性分析发

现，主要摄动力对 ＭＥＯ轨道 Ω和 ｕ的长期影响
与时间近似呈线性关系，而轨道偏差 Δａ和 Δｉ在
地球扁率Ｊ２项作用下也将线性地改变卫星轨道
Ω和ｕ的长期变化率。基于这一特点，可考虑通
过设计星座卫星初始轨道参数ａ和ｉ，使上述两部
分长期摄动运动方向相反，抵消 Ω和 ｕ长期摄动
中的线性部分。这就是参数偏置摄动补偿方法的

基本思想。

对于近圆轨道卫星，在地球扁率Ｊ２项的长期
作用下，轨道偏差Δａ和Δｉ导致的Ω和ｕ的长期
摄动变化与时间的关系可表示如下

ΔΩ
Δ[ ]ｕ ＝Ａ· Δａ

Δ[ ]ｉ·Δｔ （６）

从而，在Δｔ时间内，要消除主要摄动力对卫
星ｋ轨道长期影响的线性部分所需的轨道半长轴
和倾角的初始偏置量为

·６５·
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Δａｋ
Δｉ[ ]
ｋ

＝－Ａ－１·

ΔΩ
Δｔ
Δｕ
Δ









ｔ

（７）

摄动补偿后，卫星 ｋ的轨道半长轴和倾角的
初始参数变为

ａｋ
ｉ[ ]
ｋ

＝[ ]ａｉ＋ ΔａｋΔｉ[ ]
ｋ

（８）

摄动补偿方法的轨道参数偏置量计算过程如

图６所示［２］。

图６　轨道参数偏置量计算流程
Ｆｉｇ．６　Ａｎｔｉｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒ

ｔｈｅｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数偏置摄动补偿方法是通过星座轨道参数

的整体设计来提高星座构型受摄稳定性，降低星

座站位维持控制的频率。该方法对主要摄动力下

星座卫星之间相对角速度和轨道面之间相对进动

速度的线性部分补偿效果较好，对未能消除的其

他非线性部分，仍然需要通过各卫星的站位控制

来维持星座构型，但这种构型保持控制频率、推进

剂消耗量等将大大降低。

３．２　参数偏置摄动补偿方法有效性证明

下面从理论上简要证明参数偏置摄动补偿方

法的有效性。

假设在Δｔ时间内，主要摄动力引起各卫星绝
对参数绝对漂移量为 Δｘｊ，星座整体漂移量为
Δｘｃｏｍｍ，则卫星ｋ轨道参数的相对漂移量为

Δ珔ｘｋ＝Δｘｋ－Δｘｃｏｍｍ （９）
从理论上讲，利用 Δ珔ｘｋ计算得到的轨道参数

偏置量，可以消除卫星 ｋ轨道参数绝对漂移量中
的Δ珔ｘｋ部分，即经过补偿后卫星 ｋ轨道参数的绝
对漂移量为

Δｘ′ｋ＝Δｘｋ－Δ珔ｘｋ （１０）
结合式（９），可得

Δｘ′ｋ＝Δｘｋ－Δ珔ｘｋ＝Δｘｃｏｍｍ （１１）
进一步得到补偿后卫星ｋ轨道参数的相对漂

移量为

Δ珔ｘ″ｋ＝Δｘ′ｋ－Δｘｃｏｍｍ＝Δｘｃｏｍｍ－Δｘｃｏｍｍ＝０（１２）
综上所述，图６描述的参数偏置量计算方法，

可有效补偿各卫星相对整体星座的相对漂移。

３．３　参数偏置摄动补偿方法的改进

根据３．１节的分析，要补偿 Ω和 ｕ中任意一
个量，理论上需要同时对 ａ和 ｉ进行调整。但实
际分析发现，偏置量Δａ和Δｉ分别对Ω和ｕ的补
偿效率是不同的：１）Ω长期摄动运动主要受Δｉ影
响，Δａ对其影响非常小，可忽略不计，对 Ω的补
偿和修正作用可通过倾角偏置来实现；２）ｕ长期
摄动运动同时受 Δｉ和 Δａ的影响，且二者作用量
级相当，但考虑到倾角偏置量已由升交点赤经漂

移量确定，故对相位角的补偿和修正作用实际上

需要通过半长轴偏置来实现。为便于工程实现，

可考虑简化初始参数偏置补偿过程的部分耦合项

影响，实施解耦控制，在此称其为“解耦控制方

案”。

根据上述分析，省略（７）式中 Δａ对 ΔΩ的作
用项，可得

Δａ
Δ[ ]ｉ＝－( )Ａ′－１·

ΔΩ
Δｔ
Δｕ
Δ









ｔ

Ａ′＝
０ －

ｓｉｎｉ·Ω１
ｃｏｓｉ

－
７ｕ１
２ａ－

３ｎ
２ａ －

６Ｊ２Ｒ
２
ｅ

ａ２
ｎ·ｓｉｎ２



























 ｉ

（１３）

图７　偏置量Δａ对Ω的长期影响
Ｆｉｇ．７　ＴｈｅｌｏｎｇｅｆｆｅｃｔｏｆΔａｏｎＲＡＡＮ

３．４　算例分析

本小节针对 ２．１节描述的 ＭＥＯ星座，计算
１０年寿命期内各卫星初始参数偏置量。图 ８、９
为两种控制方案的参数偏置量计算结果。

从补偿量计算结果可以看出，同一轨道面内

各卫星半长轴和倾角理论偏置量基本一致，而不

同轨道面卫星的参数偏置量之间存在一定差异。

从参数偏置量级上看，轨道半长轴的主动调整量

都在１００ｍ以下，倾角偏置量都在１°以内，上述参
数调整对星座性能的影响都在标称设计参数考虑

·７５·
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的冗余范围之内。而且，解耦控制方案和耦合控

制方案在半长轴和倾角偏置量的量级上差异很

小，对星座整体构型稳定性的作用效果一致，因此

解耦控制方案中忽略Δａ对ΔΩ的影响是可行的。
但是，解耦控制方案用初始偏置量 Δａ和 Δｉ分别
对ΔΩ和Δｕ进行控制，将轨道面外和轨道面内的
控制过程分开，更有利于工程实现。

图８　轨道半长轴摄动补偿偏置量

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅａｎｔｉｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

ｖａｌｕｅｏｆｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓ

图９　轨道倾角摄动补偿偏置量

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅａｎｔｉｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ

图１０　参数偏置对ｉ的补偿和修正作用

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｔｉｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

ｏｎｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ

进一步利用解耦控制方案的偏置参数对星座

进行摄动补偿后，星座构型演化情况如图１０～１２
所示。结果显示，补偿后各轨道面卫星的倾角在

寿命期内均匀分布，相对漂移量 ΔΩ最大值从３°
下降到０．５°，相对漂移量Δｕ最大值从１５°下降到

６°，星座整体稳定性大大增强。按导航星座维持
６重以上覆盖性能“死区”指标（εΩ＝３．０°和 εｕ＝
５．０°）分析，１０年寿命期内星座各轨道面的升交
点赤经可不进行控制，第一、三轨道面卫星相位角

只需进行１次轨道维持，就能保证星座整体构型
稳定性。

图１１　参数偏置对Ω的补偿和修正作用

Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｔｉｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｏｎＲＡＡＮ

图１２　参数偏置对ｕ的补偿和修正作用

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｔｉｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｏｎ

ａｒｇｕｍｅｎｔｏｆｌａｔｉｔｕｄｅ

４　星座部署时间对摄动补偿控制方案的
影响

　　 初始参数偏置量还与轨道面空间位置（Ω０）

和部署时间有关。下面基于解耦补偿方案的基本

公式，分析星座卫星部署时间对初始偏置量的影

响，即：分析１０年寿命期，各卫星初始半长轴偏置
量和初始倾角偏置量与部署时间和初始升交点赤

经Ω０的关系。
由于采用高精度动力学模型进行一次１０年

寿命期的星座构型演化分析耗时较长，故考虑采

用解析模型进行定性分析。另外，根据２．１节的
研究结果有如下结论：在每个轨道面，任选一颗卫

星进行仿真计算，得到星座漂移量和初始参数偏

置量，与对星座全体卫星进行仿真计算，得到的结

·８５·
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果具有一致性。以下分析中分别选取 ＭＥＯ１１、
ＭＥＯ２１和ＭＥＯ３１三颗星为代表进行仿真分析。

４．１　同一发射时刻，不同初始升交点赤经

本小节分析在同一发射时刻，各轨道面在保

持星座整体构型设计参数的前提下，采用不同的

初始升交点赤经时，１０年寿命期各轨道面卫星初
始参数偏置量的变化规律。

仿真计算采用数值方法进行打靶分析，主要

是对三个轨道面初始 Ω０进行调整，步长为１０°，
各轨道面初始升交点赤经变化规律如下：

Ω１０＝０°→３６０°

Ω２０＝１２０°→３６０°→１２０°

Ω３０＝２４０°→３６０°→２４０
{

°

（１４）

图１３　初始偏置量Δａ与Ω０的关系

Ｆｉｇ．１３　ＴｈｅｃｈａｎｇｏｆΔａｗｉｔｈＲＡＡＮ０

图１４　初始偏置量Δｉ与Ω０的关系

Ｆｉｇ．１４　ＴｈｅｃｈａｎｇｏｆΔｉｗｉｔｈＲＡＡＮ０

结果显示，在同一发射时刻，某一轨道面卫星

１０年内初始参数偏置量随 Ω０的变化而变化；而

且，三个轨道面卫星的偏置量 Δａ和 Δｉ随 Ω０的
变化规律均具有一致性。

４．２　不同发射时刻，不同初始升交点赤经

发射时间是影响星座卫星空间位置的重要因

素，发射时间不同，各天体（特别是太阳）在空间

的位置不同。考虑到太阳相对地球空间位置的变

化周期为１年，故分别选取一年中１月、４月、７月
和１０月四个部署窗口，分析在不同部署时间下，
各轨道面卫星轨道参数漂移量、初始轨道参数偏

置量与初始升交点赤经的关系。初始轨道历元为

当月１日的１２∶００∶００。
结果表明，在四种部署时间下，各轨道面卫星

初始轨道参数偏置量与初始升交点赤经的变化关

系趋势基本一致，只在量级上稍有差别。原因是

部署时间不同，太阳相对各轨道面初始位置的方

位不同，对各轨道面卫星的影响存在一定的差异。

图１５、１６给出了４种部署时间下，ＭＥＯ１１卫
星初始轨道参数偏置量与Ω０关系的综合比较。

图１５　初始偏置量Δａ与Ω０的关系

Ｆｉｇ．１５　ＴｈｅｃｈａｎｇｏｆΔａｗｉｔｈＲＡＡＮ０
ｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｕｎｃｈｔｉｍｅ

图１６　初始偏置量Δｉ与Ω０的关系

Ｆｉｇ．１６　ＴｈｅｃｈａｎｇｏｆΔｉｗｉｔｈＲＡＡＮ０ｔｏ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｕｎｃｈｔｉｍｅ

５　结论

本文研究了我国新一代全球导航星座的长期

构型维持控制问题，得到如下结论：

（１）主要摄动力对 ＭＥＯ轨道影响主要表现
为升交点赤经漂移和相位角漂移，对轨道半长轴、

偏心率和倾角长期影响不大。因此，对于星座构

型的破坏主要表现在升交点赤经和相位角上，可

·９５·
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用升交点赤经和相位角的漂移来描述 ＭＥＯ全球
导航星座构型的稳定性。

（２）ＭＥＯ卫星升交点赤经和相位角在 Ｊ２作
用下的长期摄动变化主要与轨道半长轴和倾角的

偏差有关，升交点赤经的长期变化受轨道倾角偏

差的影响较大，而相位角的长期变化受半长轴偏

差影响较大且与半长轴偏差近似成正比例关系。

（３）在１０年寿命期内，如果使由主要摄动因
素引起的各卫星相对漂移量与由初始参数偏置产

生的补偿漂移量的变化方向正好相反，则初始参

数偏置产生的补偿漂移量将有效消除未补偿前相

对漂移量的线性部分，补偿后各星相对漂移量较

小，星座稳定性显著增强。

（４）在同一发射时刻，各星座卫星的初始半
长轴和倾角偏置量随初始升交点赤经的变化规律

均具有一致性；在一年中的不同发射时刻，各轨道

面卫星轨道参数漂移量、初始轨道参数偏置量与

初始升交点赤经关系的变化趋势基本一致，只在

量级上稍有差别。因此，各卫星初始轨道参数偏

置量只与其初始升交点赤经有关。
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