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地球静止轨道航天器绕飞持续观测任务轨迹规划与控制
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!

（１．航天工程大学，北京　１０１４１６；２．酒泉卫星发射中心，甘肃 酒泉　７３５０００）

摘　要：针对地球静止轨道（ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｏｒｂｉｔ，ＧＥＯ）航天器的高清观测任务，成像卫星在连续小推力
作用下接近 ＧＥＯ航天器，对 ＧＥＯ航天器自然绕飞并以有利的光照条件对其持续观测。针对 Ｃｌｏｈｅｓｓｙ
Ｗｉｌｔｓｈｉｒｅ（ＣＷ）方程的偏差问题，通过修正非球形摄动和重力加速度二次长期项偏差对ＣＷ方程进行改进，补
偿非线性偏差的长期项和主要的摄动项。在轨迹规划问题上，计算绕飞轨迹的初始相位角区间，以保证成像

卫星在整个绕飞任务中都能够以良好的观测角观测ＧＥＯ航天器。基于ＣＷ方程和改进的ＣＷ方程对成像卫
星接近和绕飞ＧＥＯ航天器全过程进行仿真，基于ＣＷ方程的仿真没有达到预期目标；基于改进的ＣＷ方程的
仿真达到预期目标，全过程所需施加的总速度增量仅为４．６７ｍ／ｓ，工程上具有很强的可行性。
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　　由于地球静止轨道（ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｏｒｂｉｔ，
ＧＥＯ）的轨道优势，许多高价值航天器都位于
ＧＥＯ区域。２０２１年，欧洲航天局空间碎片办公室
在《欧洲年度空间环境报告》中指出，截至２０２０年
底，共有 ８７３个 ＧＥＯ空间目标［１］。ＧＥＯ空间目
标距离地面近３６０００ｋｍ，给地面高清观测［２－３］带

来巨大挑战。

ＧＥＯ区域的成像卫星能够在不受大气干扰
的情况下，拍摄更清晰的ＧＥＯ空间目标图像，并
能更好地监测 ＧＥＯ航天器的工作状态。因此，
部署成像卫星接近 ＧＥＯ航天器，实现对 ＧＥＯ航
天器的持续观测具有重要意义。利用 ＧＥＯ的轨

道周期特点，成像卫星可以在整个自然绕飞任

务中以良好的观测角对 ＧＥＯ航天器进行连续
观测。

根据用于表示相对运动的状态量的类型，研

究相对运动的模型可以分为两类：第一类是用轨

道参数作为状态量的相对运动模型；第二类是用

相对状态矢量作为状态量的相对运动模型，例如

用直角坐标系中的相对位置和速度［４］作为状态

矢量。第一类模型［５－８］的优点是易于分析摄动对

相对运动的影响。因此，这种模型具有较高的精

度，并能有效避免偏差的长期累积。这种模型的

缺点是不便于建立状态微分方程，不利于研究连
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续小推力作用下的相对运动。在第二类模

型［９－１１］中，ＣｌｏｈｅｓｓｙＷｉｌｔｓｈｉｒｅ（ＣＷ）方程应用最为
广泛，ＣＷ方程的优点在于：建立状态方程后，便
于结合最优控制理论开展成像卫星接近 ＧＥＯ航
天器的研究，也便于对飞行编队进行研究。缺点

是ＣＷ 方程的偏差较大，且偏差随时间不断
累积［１２］。

在绕飞轨迹规划问题上，刘猛等［１３］给出了航

天器基于最小冲量进入对空间目标绕飞轨道的策

略，在轨道机动燃料消耗方面有借鉴价值。黄艺

等［１４］研究了对非合作目标绕飞任务的姿轨耦合

控制策略，给出能够对外界干扰和不确定参数具

有很好抑制效果的控制方案。谭天乐等［１５－１７］给

出近圆轨道和大椭圆轨道的相对运动建模和解析

方法，提供了对空间非合作目标高精度的相对悬

停和循迹绕飞控制方法。刘涛等［１８］提出一种用

于非合作目标惯性指向轴位置捕获的绕飞方法。

常燕等［１９］研究了对椭圆轨道上非合作目标进行

长期绕飞检测的相对运动轨道构型设计与构型保

持问题。梁静静等［２０］基于粒子群算法研究了双

脉冲绕飞的优化问题和安全绕飞轨迹设计问题。

王功波等［２１］在连续小推力条件下，针对圆轨道推

导了满足快速绕飞条件的空间圆编队动力学模

型。Ｄａｎｇ［２２－２３］推导了在任意开普勒轨道上相对
运动的新状态转换矩阵，给出了 Ｔｓｃｈａｕｎｅｒ
Ｈｅｍｐｅｌ（ＴＨ）方程的解。

在 ＣＷ方程的偏差问题上，通过修正 ＣＷ方
程的非球形摄动偏差和非线性二次项偏差改进

ＣＷ方程；在轨迹规划问题上，计算对 ＧＥＯ航天
器绕飞的初始相位区间，成像卫星在连续小推

力作用下接近 ＧＥＯ航天器，以合适的初始相位
对其开始绕飞，实现对 ＧＥＯ航天器的自然绕飞
并持续以有利的光照条件对其观测，如图 １
所示。

图１　成像卫星Ｐ在整个绕飞任务中以良好的观测角对ＧＥＯ航天器Ｅ进行拍照
Ｆｉｇ．１　ＴｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｃａｎｔａｋｅｐｉｃｔｕｒｅｓｏｆｔｈｅＧＥＯｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｗｉｔｈｆａｖｏｒａｂｌｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｔｈｒｏｕｇｈｏｕｔ

ｔｈｅｅｎｔｉｒｅｆｌｙａｒｏｕｎｄｍｉｓｓｉｏｎ

１　ＣＷ方程

ＣＷ方程采用当地垂直当地水平（ｌｏｃａｌ
ｖｅｒｔｉｃａｌｌｏｃａｌｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ，ＬＶＬＨ）坐标系，该坐标系
以航天器质心为原点，ｘ轴沿地心到航天器质心
的方向；ｚ轴垂直于轨道平面，与瞬时角动量方向
相同，ｙ轴方向根据右手定则确定。

两个非常接近的航天器分别记为 Ｍ和 Ｓ，Ｍ
为主航天器，Ｓ为辅航天器，存在：

ρ
ａ１ （１）

式中，ρ为两航天器之间的距离，ａ表示航天器 Ｍ

的轨道半长轴。在以航天器Ｍ为原点的ＬＶＬＨ参
考系中，定义Ｓ的状态矢量为Ｘ＝（ｘ，ｙ，ｚ，ｘ，ｙ，ｚ）Ｔ，
连续推力控制Ｕ＝（ｕｘ，ｕｙ，ｕｚ）

Ｔ，则ＣＷ方程为：

Ｘ·＝ＡＸ＋ＢＵ （２）
式中：

Ａ＝

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
３ω２ ０ ０ ０ ２ω ０
０ ０ ０ －２ω ０ ０
０ ０ －ω２



















０ ０ ０

（３）

·５７·
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Ｂ＝

０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０
１ ０ ０
０ １ ０

















０ ０ １

（４）

其中，ω为航天器Ｍ的轨道角速度。
记ｔ０时刻，Ｓ的相对状态矢量为 Ｘ（ｔ０），则 ｔ

时刻，航天器Ｓ的相对状态矢量为：

Ｘ（ｔ，ｔ０）＝（ｔ，ｔ０）Ｘ（ｔ０）＋∫
ｔ

ｔ０
（ｔ，ε）ＢＵ（ε）ｄε

（５）
式中：

（ｔ，ｔ０）＝［ｒ（ｔ，ｔ０） ｖ（ｔ，ｔ０）］＝
ｒｒ（ｔ，ｔ０） ｒｖ（ｔ，ｔ０）

ｖｒ（ｔ，ｔ０） ｖｖ（ｔ，ｔ０[ ]）

＝

４－３ｃ ０ ０ ｓ／ω －２（ｃ－１）／ω ０
６（ｓ－τ） １ ０ ２（ｃ－１）／ω （４ｓ－３τ）／ω ０
０ ０ ｃ ０ ０ ｓ／ω
３ωｓ ０ ０ ｃ ２ｓ ０

６ω（ｃ－１） ０ ０ －２ｓ －３＋４ｃ ０
０ ０ －ωｓ ０ ０

















ｃ
（６）

其中，ｒｒ（ｔ，ｔ０）、ｒｖ（ｔ，ｔ０）、ｖｒ（ｔ，ｔ０）和 ｖｖ（ｔ，ｔ０）

都是 ３×３矩阵，τ＝ μ
ａ槡３（ｔ－ｔ０），ｓ＝ｓｉｎτ，

ｃ＝ｃｏｓτ。

２　改进的ＣＷ方程

非线性、参考轨道的偏心率和摄动是 ＣＷ方
程偏差的三个来源。在成像卫星对 ＧＥＯ航天器
的接近和绕飞的任务中，以ＧＥＯ航天器为原点建
立ＬＶＬＨ坐标系，则 ＣＷ方程偏差来源主要为非
线性项和摄动项。记 Ｐ为成像卫星，Ｅ为被成像
的ＧＥＯ航天器。已知Ｐ和Ｅ的初始轨道参数，改
进的ＣＷ（ｉｍｐｒｏｖｅｄＣＷ，ＩＣＷ）方程研究相对运动
的步骤如下：

步骤１：以航天器Ｅ的质心为原点建立ＬＶＬＨ
坐标系，记为Ｒ；

步骤２：计算成像卫星Ｐ的初始状态矢量，即
在ＬＶＬＨ坐标系中成像卫星 Ｐ相对 ＧＥＯ航天器
Ｅ的位置和速度矢量：
Ｘ（ｔ０）＝（ｘ（ｔ０），ｙ（ｔ０），ｚ（ｔ０），ｘ（ｔ０），ｙ（ｔ０），ｚ（ｔ０））

Ｔ

（７）
据文献［２２］的方法可求得：

Ｘ（ｔ０）＝
ＡＥＣＩ→ＬＶＬＨ ０３×３

Ａ·ＥＣＩ→ＬＶＬＨ ＡＥＣＩ→[ ]
ＬＶＬＨ

δｒＥＣＩ
δｖ[ ]
ＥＣＩ

（８）

式中，ＡＥＣＩ→ＬＶＬＨ为从地心惯性 （ｅａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｅｄ
ｉｎｅｒｔｉａｌ，ＥＣＩ）坐标系到 ＬＶＬＨ坐标系的坐标变换

矩 阵，Ａ·ＥＣＩ→ＬＶＬＨ 为 ＡＥＣＩ→ＬＶＬＨ 的 时 间 导 数，

［δｒＴＥＣＩ δｖ
Ｔ
ＥＣＩ］

Ｔ为ＥＣＩ坐标系中Ｐ与Ｅ的位置和
速度矢量之差。

步骤３：ＧＥＯ航天器受到的主要摄动为非球
形、三体和太阳光压摄动。然而，由于 ＧＥＯ轨道
的轨道特性，非球形摄动是导致两航天器存在相

对运动偏差的最主要因素。考虑 Ｊ２和 Ｊ２２项摄
动，将ＣＷ方程中的万有引力常数 μ修正为 ＩＣＷ
方程中的万有引力常数μ′：

μ′＝ １－１２Ｊ２
ｒＥ
ａ( )
ｃ

２

＋３Ｊ２２
ｒＥ
ａ( )
ｃ

２

ｃｏｓ（２λ＋２９．８５６８°[ ]）μ
（９）

式中，μ＝３．９８６００５×１０１４ｍ３／ｓ２为万有引力常
数，ｒＥ为地球的赤道半径，ａｃ为 ＧＥＯ轨道的半长
轴，λ为ＧＥＯ航天器 Ｅ的星下点地理经度，Ｊ２＝
－１０８２６２７×１０－３，Ｊ２２＝１８１５５２８×１０

－６。

步骤４：通过对 ＣＷ方程初始状态矢量的修
正来补偿非线性长期项偏差。将非线性二次项假

设为虚加的摄动，通过虚摄动解可求解对 ＣＷ方
程初始状态矢量的修正项。对ＣＷ方程初始状态
矢量的修正项为：

Ｘｃｎｌ（ｔ０）＝００００
μ
ａ４ｃ
·
ρ２［２＋３ｃｏｓ（２β０）］

８ｎＬ[ ]０
Ｔ

（１０）
式中，ｎＬ为 ＬＶＬＨ坐标系相对 ＥＣＩ坐标系的旋转
角速度，ρ２为成像卫星Ｐ与航天器Ｅ的相对距离
的平方，β０为初始时刻 ｙ轴沿 ｚ轴反方向到成像
卫星Ｐ位置矢量的角度。

步骤５：将两个独立的修正结合起来，以补偿
非线性偏差和非球形摄动偏差。ＩＣＷ方程的初
始状态矢量为：

Ｙ（ｔ０）＝

ｘ（ｔ０）

ｙ（ｔ０）

ｚ（ｔ０）
ｘ（ｔ０）

ｙ（ｔ０）＋
μ′
ａ４ｃ
·
ρ２［２＋３ｃｏｓ（２β０）］

８ｎＬ
ｚ（ｔ０























）

（１１）

求解状态方程Ｙ·＝ＡＹ＋ＢＵ，得到Ｙ（ｔ），Ｙ（ｔ）
为ＬＶＬＨ坐标系中成像卫星Ｐ相对于航天器Ｅ的
位置和速度。

·６７·
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在ＩＣＷ方程中，通过步骤３补偿非球形摄动
偏差，通过步骤 ４补偿非线性偏差，２１节和
２２节分别研究步骤３和步骤４补偿摄动偏差和
非线性偏差的原理。

２．１　补偿非球形摄动偏差

定义航天器在离地球无限远处的重力势能为

０。ｒ为 ＥＣＩ坐标系中的位置矢量，ｒ为位置矢量
的大小。设ｒ处单位质量的重力势能为：

Ｒ＝－μｒ １＋∑
∞

ｎ＝２

ｒＥ( )ｒ
ｎ 　
　
ＪｎＰｎ（ｓｉｎ（φ））＋∑

ｎ

ｍ＝１
Ｐｎｍ（ｓｉｎ（φ{( ））·

　
　
［Ｃｎｍ·ｃｏｓ（ｍλ）＋Ｓｎｍ·ｓｉｎ（ｍλ })）］ （１２）

式中，Ｊｎ为地球非球形摄动的带谐项，Ｃｎｍ和Ｓｎｍ为
田谐项，Ｐｎ和 Ｐｎｍ为勒让德球谐函数，φ是矢量 ｒ
与赤道平面的夹角，λ是该单位质量的星下点地理
经度。归一化 Ｐｎ（ｓｉｎ（φ））和 Ｐｎｍ（ｓｉｎ（φ）），记为
珔Ｐｎ（ｓｉｎ（φ））和珔Ｐｎｍ（ｓｉｎ（φ）），归一化系数为：

ζｎ＝
１

２ｎ槡 ＋１

ζｎｍ＝
（ｎ＋ｍ）！

２（２ｎ＋１）（ｎ－ｍ槡 ）！
　ｍ≤{ ｎ

（１３）

化简后，引力势为：

Ｒ＝－μｒ１＋∑
∞

ｎ＝２

ｒＥ( )ｒ
ｎ 　
　
Ｊｎζｎ珔Ｐｎ（ｓｉｎ（φ））[{ ＋

　
　∑
ｎ

ｍ＝１
Ｊｎｍζｎｍ珔Ｐｎｍ（ｓｉｎ（φ））ｃｏｓ（ｍλ－ｍλｎｍ ] }）

（１４）
各项的权重为：

Ａｎ＝
ｒＥ( )ｒ

ｎ

Ｊｎζｎ

Ａｎｍ＝
ｒＥ( )ｒ

ｎ

Ｊｎｍζ{
ｎｍ

（１５）

对于ＧＥＯ航天器，权量最大的五项分别是
Ｊ２，Ｊ２２，Ｊ３，Ｊ３１和Ｊ３３，权重比为：
Ａ２∶Ａ２２∶Ａ３∶Ａ３１∶Ａ３３＝１１０５３∶６４∶３∶７∶６

（１６）
因此，Ｊ２和 Ｊ２２是非球形摄动中权重最大的

项。将这两项引入 ＩＣＷ方程中，包含 Ｊ２和 Ｊ２２项
的引力势为：

Ｒ＝－μｒ１＋
１
２Ｊ２

ｒＥ( )ｒ
２

（３ｓｉｎ２φ－１）[ ＋

３Ｊ２２
ｒＥ( )ｒ

２

ｃｏｓ２φｃｏｓ（２λ－２λ２２ ]） （１７）

式中，λ２２＝－１４．９２９°。对于两个相对接近的
ＧＥＯ航天器，其星下点的地理经度近似相等。由
于ｓｉｎ２φ≈０，ｃｏｓ２φ≈１，式（１７）可简化为：

Ｒ＝－μｒ １－１２Ｊ２
ｒＥ
ａ( )
ｃ

２

＋３Ｊ２２
ｒＥ
ａ( )
ｃ

２

ｃｏｓ（２λ＋２９８５６８°[ ]）
（１８）

Ｊ２和Ｊ２２对相对运动的影响体现在与 ＣＷ方
程相比，ＩＣＷ方程中的万有引力常数修正为：

μ′＝ １－１２Ｊ２
ｒＥ
ａ( )
ｃ

２

＋３Ｊ２２
ｒＥ
ａ( )
ｃ

２

ｃｏｓ（２λ＋２９．８５６８°[ ]）μ
（１９）

２．２　补偿非线性偏差

在ＣＷ方程中，为了得到线性的状态方程，重
力加速度的泰勒级数展开式中的非线性项在

式（１）的条件下被舍弃，二次项是偏差的主要来
源。被舍弃的二次项在位置分量上产生常数项、

长期项和短周期项三种类型的偏差。长期项只出

现在ｙ轴方向上，是对精度影响最大的偏差。偏
差的长期项可通过对ＣＷ方程的初始状态矢量的
修正来补偿，利用摄动法可计算用于补偿 ＣＷ方
程中非线性偏差的修正项。摄动法中，将非线性

二次项作为ＣＷ方程中的虚加摄动力。通过虚摄
动解求解用于补偿ＣＷ方程中非线性长期项偏差
的初始状态矢量的修正项。

航天器在ＥＣＩ坐标系中的瞬时位置和速度矢
量分别为ｒ和 ｒ，根据牛顿第二定律得：

ｄｒ
ｄｔ＝

ｒ

ｄｒ
ｄｔ＝－ｇｒａｄ（Ｒ

{ ）

（２０）

其中，Ｒ为在 ｒ处单位质量的势能。成像卫星 Ｐ
相对ＧＥＯ航天器Ｅ的位置矢量为ρ＝ｒＰ－ｒｃ。根
据式（１２），对于航天器Ｅ和成像卫星Ｐ，存在：

ｒ̈ｃ＝－ｇｒａｄ（Ｒｃ）＝－
μ
ｒ３ｃ
ｒｃ＋ｆｃ （２１）

ｒ̈Ｐ＝－ｇｒａｄ（ＲＰ）＝－
μ
ｒ３Ｐ
ｒＰ＋ｆＰ （２２）

其中，ｆｃ和 ｆＰ分别为航天器 Ｅ和成像卫星 Ｐ受
到的摄动力，如太阳光压摄动等。式（２１）与
式（２２）相减得：

ｒ̈Ｐ－̈ｒｃ＝－
μ
ｒ３Ｐ
ｒＰ－

μ
ｒ３ｃ
ｒ( )ｃ ＋Δｆ （２３）

式中，Δｆ为成像卫星Ｐ和航天器Ｅ受到的摄动偏
差。ＩＣＷ方程在步骤３中对主要摄动偏差进行修
正，在步骤４中对非线性偏差进行修正。因此，在
修正非线性偏差时，令 Δｆ＝０。将式（２３）从 ＥＣＩ
坐标系转换到ＬＶＬＨ坐标系：

ρ̈＋ωｃ×ρ＋２ωｃ×ρ＋ωｃ×（ωｃ×ρ）＝－
μ
ｒ３ｉ
ｒｉ－

μ
ｒ３ｃ
ｒ( )ｃ
（２４）

·７７·
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式中，ωｃ＝［０ ０ ｎ］Ｔ，ωｃ＝［０ ０ ０］Ｔ，ｒｃ＝

［ｒｃ ０ ０］Ｔ，ｎ＝ μ
ａ３槡ｃ
。式（２４）可整理为：

ｘ̈－２ｎｙ－ｎ２ｘ＝－
μ（ｒｃ＋ｘ）

［（ｒｃ＋ｘ）
２＋ｙ２＋ｚ２］３／２

＋μ
ｒ２ｃ

ｙ̈＋２ｎｘ－ｎ２ｙ＝－ μｙ
［（ｒｃ＋ｘ）

２＋ｙ２＋ｚ２］３／２

ｚ̈＝－ μｚ
［（ｒｃ＋ｘ）

２＋ｙ２＋ｚ２］３／













２

（２５）
在ＣＷ方程中，式（２５）可化简为：

ｘ̈－２ｎｙ－３ｎ２ｘ＝０
ｙ̈＋２ｎｘ＝０
ｚ̈＋ｎ２ｚ

{
＝０

（２６）

记ＣＷ方程中的状态矢量为：

Ｘｃｗ（ｔ）＝［ｘｃｗ（ｔ）ｙｃｗ（ｔ）ｚｃｗ（ｔ）ｘｃｗ（ｔ）ｙｃｗ（ｔ）ｚｃｗ（ｔ）］

（２７）
解为：

ｘｃｗ＝
ρ
２ｓｉｎ（ｎｔ＋β０）

ｙｃｗ＝ρｃｏｓ（ｎｔ＋β０）

ｚｃｗ＝槡
３ρ
２ｓｉｎ（ｎｔ＋β０）

ｘｃｗ＝
ρ
２ｎｃｏｓ（ｎｔ＋β０）

ｙｃｗ＝－ρｎｓｉｎ（ｎｔ＋β０）

ｚｃｗ＝槡
３ρ
２ｎｃｏｓ（ｎｔ＋β０

















 ）

（２８）

保留式（２５）等号右边的二次项，舍弃高阶
项。将式（２５）化简为：

ｘ̈－２ｎｙ－３ｎ２ｘ＝３μ
ａ４ｃ
ｙ２
２＋
ｚ２
２－ｘ( )２

ｙ̈＋２ｎｘ＝３μ
ａ４ｃ
ｘｙ

ｚ̈＋ｎ２ｚ＝３μ
ａ４ｃ











 ｘｚ

（２９）

根据式（２９），将重力加速度泰勒级数展开式
中的非线性二次项作为 ＣＷ方程中虚加的摄动
力，虚加摄动力为：

Ｕｎｌ＝
３μ
ａ４ｃ
ｙ２
２＋
ｚ２
２－ｘ( )２ ３μ

ａ４ｃ
ｘｙ ３μ

ａ４ｃ[ ]ｘｚ
Ｔ

（３０）

将式（２９）简记为：

Ｘ·＝ＡＸ＋ＢＵｎｌ （３１）
式（３１）为ＣＷ方程的非线性偏差传播方程。

记ＣＷ方程的非线性偏差为：

Ｘｎｌ（ｔ）＝ ｘｎｌ（ｔ）ｙｎｌ（ｔ）ｚｎｌ（ｔ）ｘｎｌ（ｔ）ｙｎｌ（ｔ）ｚｎｌ（ｔ[ ]）Ｔ

（３２）
根据式（５）可得式（３１）的解为：

Ｘｎｌ（ｔ）＝（ｔ，ｔ０）Ｘｎｌ（ｔ０）＋∫
ｔ

ｔ０
（ｔ，ｓ）ＢＵｃｎｌ（ｓ）ｄｓ

（３３）
ＣＷ方程中被舍弃的二次项导致 ｙ轴方向偏

差的长期项为：

ｙｎｌ－ｌｏｎｇ（ｔ）＝－
　
　
６ｎｘｎｌ（ｔ０）＋３ｙｎｌ（ｔ０）{ －

３
８
μ
ａ４ｃ
ρ２［２＋３ｃｏｓ（２β０）］}ｎ ｔ （３４）

为了修正ｙ轴方向偏差的长期项，令ｙｎｌ－ｌｏｎｇ＝
０，可得非线性偏差的零累积准则：

ｘｃｎｌ（ｔ０）＝０

ｙｃｎｌ（ｔ０）＝
μ
ａ４ｃ
ρ２［２＋３ｃｏｓ（２β０）］

８{ ｎ
（３５）

因此，根据虚摄动解可得到对 ＣＷ方程初始
状态矢量的修正项如式（１０）所示。

通过对初始状态矢量 Ｘｃｗ（ｔ０）添加修正项
Ｘｃｎｌ（ｔ０），可以补偿 ＣＷ方程中的非线性长期偏
差，即在ＩＣＷ方程中，初始状态矢量Ｘｃｗ（ｔ０）被替
换为Ｘｃｗ（ｔ０）＋Ｘ

ｃ
ｎｌ（ｔ０）。

２．３　偏差修正验证

为了研究ＩＣＷ方程相对ＣＷ方程的改进效果，
选取成像卫星Ｐ和ＧＥＯ航天器Ｅ进行仿真验证，其
轨道半长轴ａ、偏心率ｅ、轨道倾角ｉ、升交点赤经Ω、
近地点幅角ｗ、平近地点角ｍ如表１所示。

表１　成像卫星Ｐ与ＧＥＯ航天器Ｅ的轨道参数
Ｔａｂ．１　ＯｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰａｎｄ

ｔｈｅＧＥＯｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥ

航天器 ａ／ｍ ｅ
ｉ／
（°）

Ω／
（°）

ｗ／
（°）

ｍ／
（°）

Ｐ ４２１６５０００ ０．００２３７２ ０．０１ ０ ２７０ ９０

Ｅ ４２１６５０００ ０ ０ ０ ０ ０

ＬＶＬＨ坐标系中成像卫星 Ｐ的初始状态矢量
如表２所示。初始时刻从ｙ轴沿ｚ轴反方向到成
像卫星Ｐ的位置矢量的角度为０°，Ｘ为ＣＷ方程的
初始状态矢量，Ｙ为ＩＣＷ方程的初始状态矢量。
２．３．１　非球形摄动偏差修正验证

为了验证 ＩＣＷ方程中步骤３的非球形摄动
解，将非球形摄动解与高精度轨道传播（ｈｉｇｈ
ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｒｂｉｔｐｒｏｐａｇａｔｏｒ，ＨＰＯＰ）模型作对比。
ＨＰＯＰ模型中考虑前２１阶非球形摄动、太阳光压

·８７·
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表２　成像卫星Ｐ的初始状态矢量
Ｔａｂ．２　ＴｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｖｅｃｔｏｒｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰ

状态

矢量
ｘ０／ｍ ｙ０／ｍ ｚ０／ｍ

ｘ０／

（ｍ／ｓ）

ｙ０／

（ｍ／ｓ）

ｚ０／

（ｍ／ｓ）

Ｘ －２３７．２１９９９９９ ３４．９ ７．２９２ －０．００８６９０．５３６６

Ｙ －２３７．２１９９９９９ ３４．９ ７．２９２ ０．０３４５４ ０．５３６６

摄动和三体引力摄动。利用二体模型、ＨＰＯＰ模型
和步骤３中的非球形摄动解，分别在ＥＣＩ坐标系中
计算成像卫星Ｐ和ＧＥＯ航天器Ｅ的位置。将Ｐ在
ＥＣＩ坐标系中的位置分别转换到ＬＶＬＨ坐标系 Ｒ
中，Ｐ在Ｒ中的位置即为 Ｐ相对于 Ｅ的位置，将
ＨＰＯＰ模型得到的相对位置视为真实相对位置。
在仿真场景中，航天器星下点的地理经度为１６５″Ｅ。

相比二体模型，非球形摄动解在相对位置的

ｘ、ｙ和 ｚ方向对精度的提高分别如图 ２、图 ３和
图４所示。图中红色实线表示非球形摄动解相对
ＨＰＯＰ模型的偏差，蓝色虚线表示二体模型相对

图２　非球形摄动解对ｘ方向精度的提高
Ｆｉｇ．２　Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｎｏｎｓｐｈｅｒｉｃａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

ｓｏｌｕｔｉｏｎｉｎｘｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

图３　非球形摄动解对ｙ方向精度的提高
Ｆｉｇ．３　Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｎｏｎｓｐｈｅｒｉｃａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

ｓｏｌｕｔｉｏｎｉｎｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

图４　非球形摄动解对ｚ方向精度的提高
Ｆｉｇ．４　Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｎｏｎｓｐｈｅｒｉｃａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

ｓｏｌｕｔｉｏｎｉｎｚｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ＨＰＯＰ模型的偏差。通过比较可得，非球形摄动
是摄动偏差的最主要因素，非球形摄动解提高了

ＣＷ方程在ＬＶＬＨ坐标系ｘ、ｙ轴方向的精度。
利用 ＩＣＷ方程和 ＣＷ方程仿真成像卫星 Ｐ

相对于ＧＥＯ航天器Ｅ的运动，比较三个轨道周期
内相对位置的ｘ、ｙ、ｚ坐标差异。由于 ＣＷ方程存
在非线性偏差，为了展现 ＩＣＷ方程中步骤 ３对
ＣＷ方程的改进效果，本节中不对 ＩＣＷ方程进行
非线性偏差修正。ＩＣＷ方程与ＣＷ方程中相对位
置的 ｘ、ｙ、ｚ坐标差值分别如图 ５、图 ６和图 ７
所示。

图５　ＩＣＷ方程和ＣＷ方程在ｘ轴方向的差值
Ｆｉｇ．５　ＤｅｖｉａｔｉｏｎｉｎｘｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｂｅｔｗｅｅｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄ

ＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

从图５～７中可以看出，ＩＣＷ方程与ＣＷ方程
中相对位置的 ｘ、ｙ、ｚ坐标差值呈周期性变化，且
差值幅值逐渐增大。ｘ、ｙ坐标差值幅值的增长率
在同一个数量级，ｚ坐标幅值的增长率比ｘ、ｙ坐标
幅值的增长率小一个数量级。

·９７·
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图６　ＩＣＷ方程和ＣＷ方程在ｙ轴方向的差值
Ｆｉｇ．６　ＤｅｖｉａｔｉｏｎｉｎｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｂｅｔｗｅｅｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄ

ＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

图７　ＩＣＷ方程和ＣＷ方程在ｚ轴方向的差值
Ｆｉｇ．７　ＤｅｖｉａｔｉｏｎｉｎｚｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｂｅｔｗｅｅｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄ

ＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

２．３．２　非线性偏差修正验证
ＣＷ方程和 ＩＣＷ方程计算出的成像卫星 Ｐ

相对ＧＥＯ航天器Ｅ的位置的ｙ坐标如图８所示。
图中红色实线代表ＩＣＷ方程的ｙ坐标，蓝色虚线
代表ＣＷ方程的ｙ坐标。ＩＣＷ方程与ＣＷ方程的
ｙ坐标差值如图９所示。

为了验证 ＩＣＷ方程步骤 ４的改进效果，将
ＣＷ方程和ＩＣＷ方程计算的相对位置的ｙ坐标与
真值进行比较。由于 ＣＷ方程存在摄动偏差，为
了展现ＩＣＷ方程中步骤４对 ＣＷ方程的改进效
果，本节不对ＩＣＷ方程进行摄动偏差修正。如图
１０所示，红色实线表示ＩＣＷ方程中相对位置的 ｙ
坐标与真值的差值，蓝色虚线表示 ＣＷ方程中相
对位置的ｙ坐标与真值的差值。

成像卫星Ｐ与ＧＥＯ航天器Ｅ的初始距离为
２００ｋｍ，３个轨道周期后，ＩＣＷ方程中相对位置
的 ｙ坐标相对真值出现 ３６ｍ的长期偏差，而

图８　ＩＣＷ方程和ＣＷ方程中的ｙ坐标值
Ｆｉｇ．８　ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｉｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

图９　ＩＣＷ方程和ＣＷ方程在ｙ轴方向的
非线性偏差值

Ｆｉｇ．９　ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｅｖｉａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎＩＣＷ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

图１０　ＩＣＷ方程和ＣＷ方程在ｙ轴方向与真值的差值
Ｆｉｇ．１０　ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄ

ＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓｆｒｏｍｔｈｅｔｒｕｔｈｖａｌｕｅ

ＣＷ方程的长期累积偏差为３３５６３ｍ。ＩＣＷ方
程的长期偏差仅约为 ＣＷ方程的 ０１％。通过

·０８·



　第１期 张海涛，等：地球静止轨道航天器绕飞持续观测任务轨迹规划与控制

比较，验证了 ＩＣＷ方程对非线性偏差长期项补
偿的有效性。

ＩＣＷ方程补偿了相对位置ｙ轴方向二次非线
性偏差的长期项和 ｘ、ｙ轴方向上主要的摄动偏
差。ＩＣＷ方程中，在建立状态微分方程时，不对
非线性偏差的短期项进行修正。在有更高的精度

需求时，可用短期项偏差修正结果状态矢量。这

样处理的优点在于：得到的控制系统是线性时不

变系统，同时在最终的状态矢量中加入短周期项

可保证结果的准确性。

３　轨迹规划

对ＧＥＯ航天器绕飞持续观测任务的轨迹规
划分为两段：成像卫星抵近ＧＥＯ航天器和成像卫
星对ＧＥＯ航天器绕飞。为了实现燃料消耗最少，
成像卫星最理想的轨迹规划方案是：在连续小推

力控制下接近 ＧＥＯ航天器，然后对 ＧＥＯ航天器
自然绕飞完成持续观测任务。

３．１　成像卫星对ＧＥＯ航天器绕飞

３．１．１　观测角和太阳的运动
观测角定义如图１１所示。定义α为成像卫

星对 ＧＥＯ航天器的观测角。０°观测角表示：成
像卫星、ＧＥＯ航天器和太阳共线，成像卫星处于
中间位置。显然，越接近 ０°，成像卫星对 ＧＥＯ
航天器的观测越有利；越接近１８０°，成像卫星对
ＧＥＯ航天器的观测越不利。成像卫星为了在整
个绕飞阶段都能对 ＧＥＯ航天器成像，需观测角
始终小于６０°。成像卫星能较好地对 ＧＥＯ航天
器成像的观测角的最大值取决于成像卫星相机

的成像能力和ＧＥＯ航天器的材质，通常情况下，
成像卫星在观测角小于６０°的情况下，可实现对
ＧＥＯ航天器成像。

图１１　观测角的定义
Ｆｉｇ．１１　Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅ

在ＥＣＩ坐标系中，太阳的轨道参数为：

ａ＝１．０００００１０２天文单位
ｅ＝０．０１６７０８６２－０．００００４２０４Ｔ－０．０００００１２４Ｔ２

ｉ＝２３．４３９２９１°－０．０１３００４１７″Ｔ－０．００００００１６″Ｔ２

Ω＝０″
ω＝２８２．９３７３４７″＋０．３２２５６２０６″Ｔ－０．０００１５７５７″Ｔ２

ｍ＝３５７．５２９１００°＋０．９８５５６２００８０４°ｄ－０．０００７７３４°ｄ













 ２

（３６）
其中，Ｔ为儒略世纪，ｄ为儒略日。据太阳的轨道
参数，可得太阳在 ＥＣＩ坐标系中的位置矢量。由
于太阳到地心的距离远大于 ＧＥＯ航天器到地心
的距离，假设地心到太阳的方向与ＧＥＯ航天器 Ｅ
到太阳的方向重合。太阳在以航天器 Ｅ为原点
的ＬＶＬＨ坐标系Ｒ中的方向矢量为：

ｄｓｕｎ＝ＡＥＣＩ→ＬＶＬＨ·ｋＥＣＩ （３７）
式中，ｋＥＣＩ为太阳在ＥＣＩ中的方向矢量。
３．１．２　绕飞阶段的观测角

设计成像卫星Ｐ在 ＧＥＯ航天器 Ｅ轨道平面
内的绕飞轨迹。设ｔｐ时刻太阳方向矢量在ＬＶＬＨ
坐标系Ｒ的 ｘｏｙ平面上的投影与 ｘ轴重合，成像
卫星Ｐ在ｔ０到ｔｐ时刻完成对航天器Ｅ的抵近，从
ｔｐ时刻开始绕飞。ｄＰ为航天器 Ｅ到成像卫星 Ｐ
的位置矢量，记θｘｙ为ｄＰ在ｔｐ时刻的初始相位角，
即θｘｙ为ｔｐ时刻ｘ轴沿ｚ轴反方向到 ｄＰ矢量的角
度，如图１２所示。δ为太阳的赤纬，即太阳的星
下点纬度，显然 δ∈（－２３°２６′，＋２３°２６′）。ｔ时
刻，ｄＰ在ＬＶＬＨ坐标系Ｒ中的ｘ、ｙ、ｚ坐标为：

图１２　太阳和成像卫星的相对位置
Ｆｉｇ．１２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｎａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｄＰ＝［ｘ（ｔ），ｙ（ｔ），ｚ（ｔ）］ （３８）

　

ｘ（ｔ）＝ｅＡａｃｃｏｓ（－ｎＥ（ｔ－ｔｐ）－θｘｙ）

ｙ（ｔ）＝２ｅＡａｃｓｉｎ（－ｎＥ（ｔ－ｔｐ）－θｘｙ）

ｚ（ｔ）
{

＝０

（３９）

式中，ｅＡ＝ （ｅｃ＋Δｅ）
２＋ｅ２ｃ－２ｅｃ（ｅｃ＋Δｅ）ｃｏｓ（Δｍ槡 ），

ｎＥ为ＥＣＩ坐标系中航天器 Ｅ的轨道角速度。成
像卫星对ＧＥＯ航天器的观测角为：

·１８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４６卷

α＝〈ｄＰ，ｄｓｕｎ〉＝ａｒｃｃｏｓ
ｄＰ·ｄｓｕｎ
ｄＰ · ｄｓｕｎ

（４０）

当θｘｙ＝０°时，成像卫星 Ｐ在 ＧＥＯ航天器 Ｅ
的一个轨道周期内对Ｅ的观测角如图１３所示。

图１３　在θｘｙ＝０°时成像卫星Ｐ对ＧＥＯ航天器Ｅ的观测角

Ｆｉｇ．１３　ＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｔｏ
ｔｈｅＧＥＯｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｗｈｅｎθｘｙ＝０°

太阳的赤纬在 －２３°２６′到 ＋２３°２６′间变化。
记αｍ为一个轨道周期内 Ｐ对 Ｅ的最大观测角，
αｍ随太阳赤纬而变化，如图１４所示。当 θｘｙ＝０°
时，αｍ在 δ＝０°时取得最小值 １９４７°，在 δ＝
±２３°２６′时取得最大值２６３５°。因此，成像卫星
Ｐ在ｔｐ时刻以θｘｙ＝０开始对ＧＥＯ航天器Ｅ绕飞，
成像卫星 Ｐ对 ＧＥＯ航天器 Ｅ的观测角始终小
于２６３５°。

图１４　成像卫星Ｐ对ＧＥＯ航天器Ｅ的最大
观测角随太阳赤纬的变化

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｘｉｍｕｍｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｔｏｔｈｅＧＥＯｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｖａｒｉｅｓｗｉｔｈ

ｔｈｅｄｅｃｌｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｎδ

ｔｐ时刻，成像卫星Ｐ以初始相位角 θｘｙ≠０°开
始对ＧＥＯ航天器 Ｅ绕飞。θｘｙ取不同值时，一个
轨道周期内的最大观测角αｍ随太阳赤纬δ变化，

如图１５所示。因此，无论太阳的赤纬 δ取何值，
如果绕飞的初始相位 θｘｙ∈（－３７２°，３７２°），在
整个绕飞任务中，Ｐ对 Ｅ的观测角始终小于６０°，
Ｐ可以以有利的观测角对 Ｅ拍照。因此，可对
ＧＥＯ航天器持续观测的成像卫星的绕飞初始相
位角区间为θｘｙ∈（－３７２°，３７２°）。

图１５　不同θｘｙ时最大观测角αｍ随太阳赤纬的变化

Ｆｉｇ．１５　Ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｉｎａｎｏｒｂｉｔａｌ
ｐｅｒｉｏｄαｍｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅｄｅｃｌｉｎａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｓｕｎδａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔθｘｙ

３．１．３　绕飞轨道参数确定
设计成像卫星Ｐ在 ＧＥＯ航天器 Ｅ轨道平面

内的绕飞。在ＬＶＬＨ坐标系Ｒ中，绕飞相对轨迹
为椭圆，记ｒｘｙ为相对轨迹的半长轴，记 ｙｏｆｆ为椭圆
相对轨道的中心与航天器 Ｅ的距离。记 Δｅ、Δｉ、
ΔΩ、Δω和 Δｍ为 Ｐ与 Ｅ轨道的偏心率、轨道倾
角、升交点赤经、近地点幅角和平近地点角差值：

Δａ＝０ｍ

Δｅ＝
ｒｘｙ
２ａ( )
ｃ

２

＋
ｅｃｒｘｙ
ａｃ
ｃｏｓθｘｙ＋ｅ

２

槡 ｃ－ｅｃ

Δｉ＝０°
ΔΩ＝０°

Δω＝
ｙｏｆｆ
ａｃ
－ａｒｃｔａｎ

ｒｘｙｓｉｎθｘｙ
ｒｘｙｃｏｓθｘｙ＋２ａｃｅｃ

Δｍ＝ａｒｃｔａｎ
ｒｘｙｓｉｎθｘｙ

ｒｘｙｃｏｓθｘｙ＋２ａｃｅ



















ｃ

（４１）

已知ＧＥＯ航天器Ｅ的轨道参数，根据任务要
求的ｒｘｙ、θｘｙ和 ｙｏｆｆ，设计成像卫星 Ｐ的相对轨迹。
根据式（４１）可得Δａ、Δｅ、Δｉ、ΔΩ、Δω、Δｍ，进而可
得成像卫星Ｐ在ｔｐ时刻的轨道参数。

３．２　成像卫星抵近ＧＥＯ航天器

据３１节的方法，可得成像卫星 Ｐ在 ｔｐ时刻

的轨道参数，已知成像卫星在 ｔ０时刻的轨道参
数。以成像卫星Ｐ的燃料消耗为优化指标，计算

·２８·
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成像卫星接近ＧＥＯ航天器的控制策略，从ｔ０到ｔｐ
的轨迹优化是一个两点边界问题。状态方程为：

Ｙ·＝ＡＹ＋ＢＵ （４２）
支付函数为：

Ｊ＝１２∫
ｔｆ

ｔ０
（ＵＴＵ）ｄｔ （４３）

根据式（４３），哈密顿函数可写为：

Ｈ＝１２Ｕ
ＴＵ＋λＴ（ＡＹ＋ＢＵ） （４４）

式中，λ是协态变量。
根据最优化的必要条件，协态方程为：

λ
· ＝－Ｈ

Ｙ
＝－ＡＴλ （４５）

Ｈ
Ｕ
＝Ｕ ＋ＢＴλ ＝０ （４６）

把式（４６）代入式（４２），得：

Ｙ· ＝ＡＹ －ＢＢＴλ （４７）
据式（４７）和式（４５），可得：

Ｙ·

λ
·[ ] ＝

Ａ －ＢＢＴ

０ －Ａ[ ]Ｔ

Ｙ

λ[ ] （４８）

式（４８）的解析解为：

Ｙ（ｔ）
λ（ｔ[ ]） ＝ｅｘｐ

Ａ －ＢＢＴ

０ －Ａ[ ]Ｔ
（ｔ－ｔ０{ }） Ｙ（ｔ０）

λ（ｔ０[ ]）
（４９）

式（４９）可写为：

Ｙ（ｔ）
λ（ｔ[ ]） ＝

Π１１（ｔ） Π１２（ｔ）

Π２１（ｔ） Π２２（ｔ[ ]）
Ｙ（ｔ０）

λ（ｔ０[ ]）
（５０）

已知ＩＣＷ方程中的初始状态矢量Ｙ（ｔ０）和终
端状态矢量Ｙ（ｔｐ），可得：
λ（ｔ０）＝Π１２（ｔｐ）

－１［Ｙ（ｔｐ）－Π１１（ｔｐ）Ｙ（ｔ０）］

（５１）
根据式（４６）、式（５０）和式（５１），可得最优控

制策略：

Ｕ（ｔ）＝－ＢＴ［Π２１（ｔ）Ｙ（ｔ０）＋Π２２（ｔ）λ（ｔ０）］

（５２）

４　仿真

从ｔ０到 ｔｐ，成像卫星 Ｐ在连续小推力的作用

下接近 ＧＥＯ航天器 Ｅ；自 ｔｐ时刻开始，成像卫星
Ｐ对ＧＥＯ航天器自然绕飞。成像卫星 Ｐ的相对
绕飞轨迹在ＧＥＯ航天器Ｅ的轨道平面内，椭圆相
对轨迹的半长轴为２０ｋｍ，初始相位角 θｘｙ＝０°。
在该场景中，ｔ０为 ＧＥＯ航天器星下点当地时间

２０２１年６月 １０日 ００：００：００，ｔｐ为 ２０２１年 ６月
１１日１２：００：００。成像卫星Ｐ和 ＧＥＯ航天器 Ｅ在
ｔ０时刻的轨道参数如表１所示。

根据ＣＷ方程和 ＩＣＷ方程，ＬＶＬＨ坐标系 Ｒ
中成像卫星 Ｐ在 ｔ０和 ｔｐ时的状态矢量如表３所
示，Ｘ为ＣＷ方程的状态矢量，Ｙ为ＩＣＷ方程的状
态矢量。

表３　成像卫星Ｐ在ＬＶＬＨ坐标系中的状态矢量
Ｔａｂ．３　ＳｔａｔｅｖｅｃｔｏｒｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｉｎ

ｔｈｅＬＶＬＨｆｒａｍｅ

状态

矢量
ｘ／ｍ ｙ／ｍ ｚ／ｍ ｘ／（ｍ／ｓ） ｙ／（ｍ／ｓ）ｚ／（ｍ／ｓ）

Ｘ（ｔ０） －２３７ １９９９９９ ３４．９ ７．２９２２ －０．００８７ ０．５３６６

Ｙ（ｔ０） －２３７ １９９９９９ ３４．９ ７．２９２２ ０．０３４５ ０．５３６６

Ｘ（ｔｐ） １００００ ０ ０ －０．００００４６ －１．４５８３ ０

Ｙ（ｔｐ） １００００ ０ ０ －０．００００４６ －１．４５８４ ０

分别基于 ＣＷ方程和 ＩＣＷ方程进行仿真。
计算成像卫星Ｐ的最优控制策略，将成像卫星 Ｐ
在ＥＣＩ坐标系中的运动方程积分得到其位置和速
度，再将ＥＣＩ中得到的位置转换到 ＬＶＬＨ坐标系
中。积分采用龙格 －库塔法，积分得到的结果作
为成像卫星Ｐ的真实位置，进而可得成像卫星 Ｐ
相对ＧＥＯ航天器Ｅ的位置以及 Ｐ对 Ｅ绕飞过程
中的观测角。将基于 ＣＷ方程和 ＩＣＷ方程得到
的相对位置和观测角进行对比。

４．１　基于ＣＷ方程的仿真

基于ＣＷ方程进行仿真。ｔ０到 ｔｐ时间内，成

像卫星 Ｐ在连续小推力作用下接近 ＧＥＯ航天器
Ｅ，施加的总速度增量为４７０ｍ／ｓ。图１６为成像
卫星Ｐ相对ＧＥＯ航天器 Ｅ的位置在 ＬＶＬＨ坐标
系ｘｏｙ平面中的投影。由于 ＣＷ方程存在偏差，
相对绕飞轨迹的中心在 ｙ轴方向上偏离 ＧＥＯ航
天器Ｅ。图１７为 Ｐ到 Ｅ的距离，ｔｐ时刻，Ｐ到 Ｅ
的距离不是预先规划的 １０ｋｍ，而是 １４ｋｍ。
图１８为成像卫星 Ｐ在 ｔｐ后的一个轨道周期内对
ＧＥＯ航天器Ｅ的观测角，最大观测角为７５５７°，
成像观测仿真任务失败。

４．２　基于ＩＣＷ方程的仿真

基于ＩＣＷ方程进行仿真，图１９为成像卫星Ｐ
从ｔ０到ｔｐ的控制推力加速度（工程上一般表述为
控制推力），总速度增量为４６７ｍ／ｓ。图２０～２２
分别表示成像卫星Ｐ的推力控制的 ｘ、ｙ、ｚ坐标分
量。图２３为 Ｐ相对于 Ｅ的位置，图２４为 Ｐ与 Ｅ
间的距离，ｔｐ时刻Ｐ与Ｅ的距离为１０ｋｍ，Ｐ开始
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图１６　基于ＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ相对ＧＥＯ
航天器Ｅ的位置在ＬＶＬＨ坐标系ｘｏｙ平面中的投影
Ｆｉｇ．１６　ＰｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｒｅｌａｔｉｖｅｔｏ

ｔｈｅＧＥＯｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｏｎｔｈｅｘｏｙｐｌａｎｅ
ｂａｓｅｄｏｎＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图１７　基于ＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ与
ＧＥＯ航天器Ｅ的距离

Ｆｉｇ．１７　ＤｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰａｎｄｔｈｅ
ＧＥＯｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

图１８　基于ＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ对
ＧＥＯ航天器Ｅ的观测角

Ｆｉｇ．１８　ＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｔｏｔｈｅＧＥＯ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｂａｓｅｄｏｎＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图１９　基于ＩＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ的控制推力
Ｆｉｇ．１９　ＴｈｒｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰ

ｂａｓｅｄｏｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图２０　基于ＩＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ在ｘ方向的推力
Ｆｉｇ．２０　ＴｈｒｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｉｎｘｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

图２１　基于ＩＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ在ｙ方向的推力
Ｆｉｇ．２１　ＴｈｒｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｉｎｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ
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图２２　基于ＩＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ在ｚ方向的推力
Ｆｉｇ．２２　ＴｈｒｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｉｎｚｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓ

图２３　基于ＩＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ相对
ＧＥＯ航天器Ｅ的位置

Ｆｉｇ．２３　ＰｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｔｈｅＧＥＯ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｂａｓｅｄｏｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图２４　基于ＩＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ与
ＧＥＯ航天器Ｅ间的距离

Ｆｉｇ．２４　ＤｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰａｎｄｔｈｅＧＥＯ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｂａｓｅｄｏｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

对Ｅ自然绕飞。图２５为Ｐ对Ｅ在ｔｐ后一个轨道
周期内的观测角，最大观测角为 ２２６°。成像卫
星Ｐ能以良好的观测角在整个绕飞任务中对
ＧＥＯ航天器Ｅ成像。

图２５　基于ＩＣＷ方程仿真的成像卫星Ｐ对
ＧＥＯ航天器Ｅ的观测角

Ｆｉｇ．２５　ＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｏｆｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅＰｔｏｔｈｅＧＥＯ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔＥｂａｓｅｄｏｎＩＣＷｅｑｕａｔｉｏｎｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

５　结论

通过修正非球形摄动偏差和重力加速度二次

长期项偏差改进 ＣＷ方程。将 ＣＷ方程、ＩＣＷ方
程与真值作仿真对比，ＩＣＷ方程补偿了非线性偏
差的长期项和主要的摄动偏差。在轨迹规划问题

上，计算对ＧＥＯ航天器绕飞的初始相位角区间，
成像卫星以该区间内的初始相位角对 ＧＥＯ航天
器开始绕飞，可实现在整个绕飞任务中都能以良

好的观测角对 ＧＥＯ航天器进行观测。选择合适
的初始相位角，分别基于ＣＷ方程和 ＩＣＷ方程仿
真接近和绕飞的全过程。在仿真中，成像卫星在

连续的小推力作用下接近 ＧＥＯ航天器，然后对
ＧＥＯ航天器自然绕飞。基于 ＣＷ方程的仿真任
务失败，而基于ＩＣＷ方程达到预期目标。在基于
ＩＣＷ方程的仿真中，所需要的总速度增量仅为
４６７ｍ／ｓ，工程上具有很强的可行性。ＩＣＷ方程
可满足精度要求，可用于ＧＥＯ空间态势感知和在
轨服务任务规划。
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