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地心甚高轨道星座构形协同捕获控制策略
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摘　要：针对地心甚高轨道星座构形协同捕获控制问题，基于虚拟编队方法设计了协同捕获控制策略，
采用三脉冲燃耗最优轨迹规划算法对构形捕获轨迹进行协同规划；并且结合自适应全程积分滑模控制器对

卫星各自转移轨迹进行跟踪控制。以１０万ｋｍ轨道高度的三星星座构形捕获为例进行仿真验证，仿真结果
表明：该策略可以有效应用于地心甚高轨道星座构形捕获控制，能够在燃耗较少的情况下使星座中卫星同时
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到达各自的标称位置，同时具有较高的精度。
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　　随着航天技术的不断发展，卫星轨道逐渐从
低轨、中轨应用发展到高轨、甚高轨道。位于地心

甚高轨道的卫星在通信、导航、预警以及气象等领

域发挥着越来越重要的作用，这些卫星往往根据

任务需求组成星座运行，并且大多数任务对星座

构形稳定性有较高的要求，需要星座在进行初始

部署时实现精确的构形捕获，以满足未来任务的

应用需求。中国提出的地心空间引力波探测计划

预计发射３颗相同的卫星，部署在１０万 ｋｍ高的
地心轨道，组成等边三角形星座。为实现引力波

探测任务，探测器星座在科学探测期间需要能够

维持稳定运行，因此需要星座构形实现精确捕获，

对于星座中单颗卫星入轨位置偏差要求优于５ｍ
或速度偏差要求优于２ｍｍ／ｓ［１－２］。

针对星座或编队的构形重构问题，一般有伪

谱法［３］、自适应控制［４］等方法。Ｚｈａｎｇ等［５］将勒

让德伪谱法和进化粒子群优化算法结合，利用伪

谱法解决远距离双星编队重构问题，采用粒子群

算法提高求解精度，得到不错的效果。文献［６］
利用太阳辐射压力差来控制卫星编队构形，该方

法能够通过改变卫星受太阳光照射的横截面积来

调整卫星半长轴；但是该方法适用于月球附近的

轨道，计算模型以三体效应作为主导，不适合地球

轨道卫星编队控制。文献［７］研究了合成孔径雷
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达（ｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒ，ＳＡＲ）卫星编队任务构
形控制问题，提出了基于相对轨道的反馈控制律，

考虑有限冲量、燃料和时间的空间交会方法。该

方法将 Ｌａｍｂｅｒｔ问题扩展为离散多脉冲传输，但
这种交会问题的模型较为复杂，计算时可能结果

不收敛。当航天器期望转移时间较短时，Ｌａｍｂｅｒｔ
问题有唯一解；当期望转移时间较长时，需要求解

多圈问题，计算量会显著增加。黄煦等［８］研究了

欠驱动下的卫星编队构形重构问题，解析推导了

编队重构所需的最小脉冲数，采用遗传算法求解

了最优脉冲的控制问题。李君龙等［９］针对空间

快速接近定点任务，提出一种三脉冲最优转移方

法，在时间和路径约束下将 Ｈｉｌｌ方程和粒子群算
法结合求取最优解。Ｌｉｕ等［１０］针对近圆轨道编队

卫星面内重构问题，提出了一种基于三脉冲的最

优控制方法，给出了无摄动的时变传播系统，可用

于计算三脉冲轨道机动解。相比传统的两脉冲构

形重构方法，三脉冲精度更容易保证，推力实现更

容易；而相比多脉冲控制，三脉冲方法更简便，优

化计算量更小，因而有着较好的应用前景。

在协同控制方面，滑模控制方法由于其模

型简单、应用灵活等优点，在多卫星协同控制领

域得到广泛应用。文献［１１］设计了一种基于行
为控制方法的连续滑模控制器，确保了闭环系

统的有限时间收敛特性，在有外部干扰的条件

下能够完成编队卫星协同控制任务。文献［１２］
研究了存在外部扰动的多航天器分布式协同控

制问题，提出一种结合固定时间终端滑模和自

适应控制的协同控制方法，保证跟踪误差在固

定时间内收敛至接近零。李亚菲等［１３］针对椭圆

轨道编队卫星轨道控制问题，提出了一种基于

积分滑模的高阶相对轨道控制律，该高阶积分

型滑模控制器不仅能够抑制扰动，还能使系统

在有限时间内稳定。

面向空间引力波探测器背景，针对地心甚高

轨道的星座构形的高精度捕获控制问题，考虑微

小推力器配置，本文提出一种协同捕获控制策略。

首先基于虚拟编队将大尺度星座构形的捕获问题

转化为若干近距离编队的交会问题来处理，使动

力学模型得以简化为 ＣＷ（ＣｌｏｈｅｓｓｙＷｉｌｔｓｈｉｒｅ）方
程；接着基于 ＣＷ方程采用粒子群算法优化出三
脉冲燃耗最优的构形捕获轨迹；然后利用自适应

全程积分滑模控制对每颗卫星的捕获轨迹进行跟

踪控制；最后以地心轨道空间引力波探测任务为

例进行仿真验证。

１　基于虚拟编队的相对运动动力学模型

地心甚高轨道星座在进行构形捕获时，星

座中的卫星相对于各自标称位置的距离远小于

轨道半长轴，此时为提高其入轨精度采用“虚拟

编队”［１４－１５］来描述卫星与标称位置的相对运

动。假设有一虚拟卫星运行在标称轨道，与真

实卫星组成虚拟编队，则地心甚高轨道星座中

的卫星分别与对应的虚拟卫星组成若干个虚拟

编队，如图１所示，星座中有３颗卫星则有３个
虚拟编队。图中 Ｓ′１、Ｓ′２、Ｓ′３为虚拟卫星，构成任
务需要的构形；Ｓ１、Ｓ２、Ｓ３为真实卫星，构成实际
的构形。

图１　地心轨道构形示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃ

ｏｒｂｉｔａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

由于真实卫星与虚拟卫星的相对位置远小于

虚拟卫星的轨道半长轴，且虚拟卫星处于近圆轨

道，可以建立以虚拟卫星为原点的轨道坐标系，

Ｏｘ轴沿虚拟卫星地心矢径方向，Ｏｚ轴沿虚拟卫
星轨道面正法线方向，Ｏｙ由右手法则确定。

真实卫星相对于虚拟卫星的相对运动动力学

方程经过线性化处理可以用 ＣＷ方程［１６－１７］来

表示：

ｘ̈－２ｎｙ－３ｎ２ｘ＝０
ｙ̈＋２ｎｘ＝０
ｚ̈＋ｎ２ｚ

{
＝０

（１）

式中：ｎ＝ μｅ／ａ槡
３，μｅ为地心引力常数，ａ为虚拟

卫星轨道半长轴。

由式（１）可以得出，相对运动法向运动与径
向、迹向运动解耦，以下分析中主要考虑真实卫

星在虚拟卫星轨道平面的相对运动。其解析

解为：

·９１·
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２　星座构形协同捕获控制策略

２．１　三脉冲燃耗最优轨迹规划

本节基于ＣＷ方程针对多脉冲轨迹优化问题
进行分析讨论。首先确定指标函数，取多脉冲轨

道机动需要施加的三个方向的速度增量的二次范

数形式，即：

Ｊ＝ Δｖ２＝ （Δｖ）ＴΔ槡 ｖ （３）
式中，Δｖ＝［ΔｖＴ１ ΔｖＴ２ ΔｖＴ３ … ΔｖＴｍ］，Δｖｉ＝
［Δｖｉｘ Δｖｉｙ Δｖｉｚ］Ｔ，ｉ＝１，…，ｍ，ｍ为多脉冲施加
的次数［１８］。

研究表明：当ｍ＝３时，即三脉冲最优轨道机
动相对来说已经可以达到足够优化的结果［１９－２０］。

分别在ｔ１＝０时刻施加第一次脉冲作用，在 ｔ２时
刻施加第二次脉冲作用，在 ｔｆ时刻施加第三次脉
冲作用，其中ｔ１＜ｔ２＜ｔｆ。

第三次施加脉冲作用主要用于消除速度偏差，

而对于空间引力波探测卫星而言，因对构形控制要

求极高，配置了微小推力系统，因此最后阶段不宜

长时间机动，需要对最后的速度偏差有更严格的控

制。考虑到这一背景，将第三次需要施加的脉冲速

度增量作为非线性规划问题的约束进行限制，是合

理的。于是这一问题变成了对ｔ２、ｔｆ、Δｖ１、Δｖ２进行
优化选择，使三脉冲不定时间最优轨道机动指标Ｊ
取到最小值，即以下非线性规划问题：

ｍｉｎＪ１ ＝∑
３

ｉ＝１
ΔｖＴｉ·Δｖｉ

ｓ．ｔ．

Φｘｖ（ｔｆ） Φｘｖ（ｔｆ－ｔ２）
Φｖｖ（ｔｆ） Φｖｖ（ｔｆ－ｔ２[ ]） Δｖ１

Δｖ[ ]
２
＝

－
Φｘｘ（ｔｆ） Φｘｖ（ｔｆ）
Φｖｘ（ｔｆ） Φｖｖ（ｔｆ[ ]） ｘ（０）

ｖ（０[ ]） －
０３×１
Δｖ[ ]
３

０≤ｔ２≤ｔｆ≤ｔｍａｘ
Δｖ３ｘ≤ｕｍａｘ
Δｖ３ｙ≤ｕｍａｘ
Δｖ３ｚ≤ｕ



















ｍａｘ

（４）

其中：

Φｘｘ（ｔ）＝
４－３ｃｏｓ（ｎｔ） ０ ０
６［ｓｉｎ（ｎｔ）－ｎｔ］ １ ０

０ ０ ｃｏｓ（ｎｔ









）

Φｘｖ（ｔ）＝
１
ｎ

ｓｉｎ（ｎｔ） ２［１－ｃｏｓ（ｎｔ）］ ０
－２［１－ｃｏｓ（ｎｔ）］４ｓｉｎ（ｎｔ）－３ｎｔ ０

０ ０ ｓｉｎ（ｎｔ

























）

Φｖｘ（ｔ）＝
３ｎｓｉｎ（ｎｔ） ０ ０

６ｎ［ｃｏｓ（ｎｔ）－ｔ］ ０ ０
０ ０ －ｎｓｉｎ（ｎｔ









）

Φｖｖ（ｔ）＝
ｃｏｓ（ｎｔ） ２ｓｉｎ（ｎｔ） ０
－２ｓｉｎ（ｎｔ） ４ｃｏｓ（ｎｔ）－３ ０
０ ０ ｃｏｓ（ｎｔ

























）

ｕｍａｘ为最大机动脉冲。
对于三脉冲轨迹优化问题，可以采取线性约

束的非线性规划的典型算法，如可行方向法等求

解，但是由于其中含有的时间参量与其他参量存

在严重耦合，会出现诸如收敛于局部极小点的情

况。粒子群是一种全局优化算法，适应性强，效率

更高，因此这里提出利用粒子群算法［２１］求解的

思路。

首先，建立一个８维目标搜索空间，一共有Ｎ
个粒子组成一个群落，其中第 ｉ个粒子（ｉ＝
１，２，…，Ｎ）表示一个８维的向量：

Ｘｉ＝［ｔ２ ｔｆ Δｖ１ｘ Δｖ１ｙ Δｖ１ｚΔｖ２ｘΔｖ２ｙ Δｖ２ｚ］
Ｔ

第ｉ个粒子的“飞翔”速度为一个 ８维的
向量：

Ｖｉ＝［ｖｉ１ ｖｉ２ ｖｉ３ ｖｉ４ ｖｉ５ ｖｉ６ ｖｉ７ ｖｉ８］Ｔ

第ｉ个粒子在当前搜索到的最优位置作为个
体极值，记作：

ｐｂｅｓｔ＝［ｐｉ１ ｐｉ２ ｐｉ３ ｐｉ４ ｐｉ５ ｐｉ６ ｐｉ７ ｐｉ８］
Ｔ

整个粒子群在当前搜索到的最优位置作为全

局极值，记作：

ｇｂｅｓｔ＝［ｇｉ１ ｇｉ２ ｇｉ３ ｇｉ４ ｇｉ５ ｇｉ６ ｇｉ７ ｇｉ８］
Ｔ

在找到这两个最优值时，每个粒子根据

式（５）、式（６）来更新自己的速度和位置：
ｖｉｊ（ｋ＋１）＝κｖｉｊ（ｋ）＋ｃ１ｒ１（ｋ）［ｐｉｊ（ｋ）－ｘｉｊ（ｋ）］＋

ｃ２ｒ２（ｋ）［ｐｇｊ（ｋ）－ｘｉｊ（ｋ）］ （５）
ｘｉｊ（ｋ＋１）＝ｘｉｊ（ｋ）＋ｖｉｊ（ｋ＋１） （６）

其中：ｒ１（ｋ）、ｒ２（ｋ）为区间［０，１］的两个独立随
机数。Ｎ为粒子群种群规模数，其数目越大越容
易找到全局最优解，本节中 Ｎ＝５００。κ为惯性
权重，其用来控制粒子群算法的开发和探索能

力。惯性权重较小时，粒子群算法寻找局部最

优解的能力比较强，寻找全局最优解的能力比

·０２·
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较弱；惯性权重较大时，粒子群算法寻找全局最

优解的能力比较强，寻找局部最优解的能力比

较弱。在本节中 κ取０６５。ｃ１、ｃ２为加速常数，
这两个参数分别决定粒子个体经验和群体经验

对粒 子 运 动 所 起 的 作 用，在 本 节 中 ｃ１ ＝
ｃ２＝１６５。

２．２　自适应全程积分滑模控制

在规划出星座中卫星的转移轨迹后，每颗卫

星得到自己的运动轨迹，接着通过控制算法使每

颗卫星运动至标称位置处。由于外部干扰的模型

并不精确，再考虑到微小推力器的幅值严格受限，

因此本文用滑模控制算法［２２－２３］使卫星沿期望轨

迹运动。

将式（１）写为矩阵形式，有：
ｒ̈＝Ａ１ｒ＋Ａ２ｒ＋ｕ＋ｄ （７）

式中，ｒ＝［ｘ ｙ ｚ］Ｔ 表 示 位 置 坐 标，ｒ＝
［ｘ ｙ ｚ］Ｔ表示速度坐标，Ａ１、Ａ２分别为位置和
速度对应的雅可比矩阵，ｕ＝［ｕｘ ｕｙ ｕｚ］Ｔ代表

推力加速度，ｄ＝［ｄｘ ｄｙ ｄｚ］Ｔ代表摄动加速度。
设ｅ＝ｒ－ｒｄ、ｅ＝ｒ－ｒｄ分别为位置和速度偏

差，其中 ｒｄ为优化出的相对转移轨迹的相对位
置，ｒｄ为优化出的相对转移轨迹的相对速度，那
么相对运动的偏差动力学为：

ｅ̈＝Ａ１ｒ＋Ａ２ｒ＋ｕ＋ｄ－̈ｒｄ （８）
为了提高系统的稳态精度以及对摄动变化的

鲁棒性，设计自适应全程积分滑模地心轨道空间

引力波探测星座卫星轨迹跟踪控制律。滑模面函

数选择为：

　ｓ＝ｃｅ＋ｅ＋ｋＩ∫
ｔ

０
ｅｄｔ－［ｃｅ（０）＋ｅ（０）］ （９）

式中，ｃ、ｋＩ均为实数矩阵。
趋近律选择为指数趋近律式（１０），指数趋近

中，趋近速度从一个较大值逐步减小到０，这使得
趋近运动时间大大缩短，同时使运动到达滑模切

换面的速度很小。

ｓ＝－^εｓｇｎ（ｓ）－ｋｓ （１０）
式中，ｋ为大于零的实数矩阵。在地心轨道空间
引力波探测任务的空间背景中，地心轨道空间引

力波探测星座卫星所受摄动项上界难以准确得

到。因此采用自适应的方法对摄动项 ｄ的上界
进行自适应估计。

自适应律设计为：

ε^
·
＝ ｓ
η

（１１）

式中，η为自适应项的增益，其取值为大于 ０的
实数。

对滑模面函数求导得到：

ｓ＝ｃｅ＋̈ｅ＋ｋＩｅ （１２）
综上得到的控制律为：

ｕ＝－Ａ１ｒ－Ａ２ｒ＋̈ｒｄ－ｋＩｅ－ｃｅ－^εｓｇｎ（ｓ）－ｋｓ

（１３）
滑模控制不连续开关的特性会引起系统的抖

振，因此采用饱和函数来替换符号函数以削弱抖

振，则：

ｕ＝－Ａ１ｒ－Ａ２ｒ＋̈ｒｄ－ｋＩｅ－ｃｅ－^εｓａｔ（ｓ，ε１）－ｋｓ

（１４）
其中饱和函数ｓａｔ（ｓ，ε１）为：

ｓａｔ（ｓ，ε１）＝
ｓｉ／ε１ ｓｉ ＜ε１
ｓｇｎ（ｓｉ） ｓｉ≥ε{

１

（１５）

３　仿真分析

以地心轨道空间引力波探测任务为例，对提

出的星座构形协同捕获控制策略进行仿真分析。

考虑地球非球形摄动、日月三体引力摄动、太阳光

压摄动下，对基于虚拟编队的甚高轨道卫星星座

控制开展高精度仿真。地心轨道空间引力波探测

星座中三颗卫星初始标称轨道参数［２４］如表１所
示。假设地心轨道空间引力波探测星座中三颗卫

星相对于各自虚拟卫星的初始相对状态如表２所
示。自适应全程积分滑模控制算法式（１４）中的
参数如表３所示。

表１　卫星初始标称轨道参数
（Ｊ２０００地惯系，２０３４．５．２２１２：００：００ＵＴＣ）

Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｎｏｍｉｎａｌｏｒｂｉｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ
（Ｊ２０００ＥＣＩ，２０３４．５．２２１２：００：００ＵＴＣ）

卫星

轨道参数

半长轴／ｋｍ 偏心率
轨道倾角／
（°）

卫星Ａ 　９９９９５．５２８１４１ ０．０００４３０ ７４．５３６

卫星Ｂ １０００１１．４３１２７７ ０．００００００ ７４．５４１

卫星Ｃ ９９９９３．０５４３５０ ０．０００３０６ ７４．５４７

卫星

轨道参数

升交点赤

经／（°）
近地点幅

角／（°）
真近点

角／（°）

卫星Ａ ２１１．６００ ３４６．４９４ ６１．３８９

卫星Ｂ ２１１．５９３ １４６．５５２ ２１．３１０

卫星Ｃ ２１１．５９６ ３４７．９１６ ２９９．９２７

·１２·
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表２　卫星相对初始状态
Ｔａｂ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

卫星
初始相对位置／

ｋｍ
初始相对速度／
（ｋｍ／ｓ）

卫星Ａ ｒ１＝［１０ ０ ０］Ｔ ｖ１＝［０ ０ ０］Ｔ

卫星Ｂ ｒ２＝［－８ ６ ０］Ｔ ｖ２＝［０ ０ ０］Ｔ

卫星Ｃ ｒ３＝［ 槡５ ５３ ０］Ｔ ｖ３＝［０ ０ ０］Ｔ

表３　自适应全程积分滑模控制参数
Ｔａｂ．３　Ａｄａｐｔｉｖｅｇｌｏｂａｌｉｎｔｅｇｒａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 取值

ｃ
６．３２×１０－５ －２．２４×１０－７

－２．２４×１０－７ ６．３２×１０[ ]－５

ｋＩ
２．８１×１０－７ ４．７３×１０－１５

４．７３×１０－１５ ２．８１×１０[ ]－７

ｋ
６．３２×１０－１０ －２．２４×１０－１２

－２．２４×１０－１２ ６．３２×１０[ ]－１０

η １×１０－５

ε１ ０．００１

第三次冲量的分量大小约束为 ｕｍａｘ≤
０００２ｍ／ｓ，从图２的粒子群算法收敛曲线可以看
出，采用粒子群算法经过４００次迭代即可求出第

二次和第三次施加脉冲速度增量的时间：ｔ２＝
４２０７ｈ、ｔｆ＝１２９４８ｈ。

图２　粒子群算法收敛曲线
Ｆｉｇ．２　Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅ

地心轨道空间引力波探测星座中三颗卫星经

过三脉冲轨迹优化至各自虚拟卫星处需要施加的

三次脉冲速度增量如表４所示。
由于第三次施加的脉冲使卫星相对于标称位

置的相对速度消除为０，而卫星的入轨偏差允许
其有２ｍｍ／ｓ的入轨偏差，因此采用三脉冲最优
轨迹规划出需要施加的脉冲速度增量总和约为

１４ｍ／ｓ，而在相同时间下双脉冲作用所需燃耗约
为３０ｍ／ｓ，具体请见表４和表５。

表４　施加三脉冲速度增量
Ｔａｂ．４　Ａｐｐｌｉｅｄｔｈｒｅｅｐｕｌｓｅｓｐｅｅｄｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

单位：ｍ／ｓ

卫星
ｔ０＝０时刻

速度增量

ｔ２＝４２．０７ｈ时刻

速度增量

ｔｆ＝１２９．４８ｈ时刻

速度增量

前两次冲量

之和

卫星Ａ ［－０．１１７　－０．３４６　０］ ［－０．１０３　－０．０５５　０］ ［－０．００２　０．００２　０］ ０．６２１

卫星Ｂ ［０．１２４　０．２７６　０］ ［０．１１２　０．０４５　０］ ［０．００２　－０．００２　０］ ０．５５７

卫星Ｃ ［－０．００８　－０．１７５　０］ ［－０．００２　－０．０２７　０］ ［－０．００１　０．００２　０］ ０．２１２

表５　施加双脉冲速度增量
Ｔａｂ．５　Ａｐｐｌｉｅｄｔｗｏｐｕｌｓｅｓｐｅｅｄｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

单位：ｍ／ｓ

卫星 ｔ０＝０时刻速度增量 ｔｆ＝１２９．４８ｈ时刻速度增量 两次冲量之和

卫星Ａ ［－０．４４５　－０．３３７　０］ ［－０．４４３　－０．０６３　０］ １．２８８

卫星Ｂ ［０．３９５　０．２６７　０］ ［０．３８６　０．０５２　０］ １．１００

卫星Ｃ ［－０．１６８　－０．１６７　０］ ［－０．１６２　－０．０３　０］ ０．５２７

　　图３展示了经过优化的三星最优轨迹，图４
描述了轨迹转移后星座构形变化，图５展示了转

移过程中三星的状态变化。结果表明：采用该多

脉冲燃耗最优轨迹规划算法，在约２个周期内，三

·２２·
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颗卫星依各自规划出的轨迹，实现相对标称状态

的相对位置、速度偏差均减小至误差允许范围以

内。由此，在整体上实现了甚高轨道星座构形的

捕获规划。

图３　多脉冲最优轨迹
Ｆｉｇ．３　Ｍｕｌｔｉｐｕｌｓｅｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图４　基于虚拟编队的多星转移示意图
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｎｓｆｅｒｄｉａｇｒａｍｂａｓｅｄｏｎｖｉｒｔｕａｌｆｏｒｍａｔｉｏｎ

（ａ）卫星Ａ相对位置
（ａ）ＳａｔｅｌｌｉｔｅＡｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

（ｂ）卫星Ａ相对速度
（ｂ）ＳａｔｅｌｌｉｔｅＡｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｃ）卫星Ｂ相对位置
（ｃ）ＳａｔｅｌｌｉｔｅＢｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

（ｄ）卫星Ｂ相对速度
（ｄ）ＳａｔｅｌｌｉｔｅＢｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｅ）卫星Ｃ相对位置
（ｅ）ＳａｔｅｌｌｉｔｅＣｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

·３２·
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（ｆ）卫星Ｃ相对速度
（ｆ）ＳａｔｅｌｌｉｔｅＣｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

图５　虚拟编队中卫星相对位置和相对速度变化
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｓｏｆ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎｖｉｒｔｕａｌｆｏｒｍａｔｉｏｎ

　　图６为控制作用下跟踪脉冲作用规划的参考
轨迹的相对运动轨迹，由于脉冲作用较大，首先采

用有限推力作用实现脉冲作用的效果，接着采用

滑模控制进行轨迹跟踪。

图６　相对运动轨迹
Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图７展示了控制过程中相对位置、速度的跟
踪偏差。从图中可以看出，在该自适应全程积分

滑模控制作用下，卫星相对于参考轨迹的跟踪效

果很好，在２２００ｓ后相对位置偏差减小到００１５ｍ
以内，相对速度偏差减小到００２ｍｍ／ｓ以内。同
时，推力加速度输出也很小，如图８所示。

（ａ）相对位置跟踪误差
（ａ）Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ｂ）相对速度跟踪误差
（ｂ）Ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

图７　相对跟踪误差
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ａ）ｘ轴推力加速度
（ａ）Ｔｈｒｕｓｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｘａｘｉｓ

（ｂ）ｙ轴推力加速度
（ｂ）Ｔｈｒｕｓｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｙａｘｉｓ

（ｃ）有限推力输出
（ｃ）Ｌｉｍｉｔｅｄｔｈｒｕｓｔｏｕｔｐｕｔ

图８　控制输出
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｒｏｌｏｕｔｐｕｔ

综上，上述仿真分析验证了本文所提方法的

有效性。

４　结论

针对一个新的特殊背景，即１０万 ｋｍ甚高轨
道的引力波探测星座的构形捕获控制问题，设计

·４２·
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了基于虚拟编队的协同捕获控制策略，采用三脉

冲燃耗最优轨迹规划算法对星座构形捕获轨迹进

行了规划，利用自适应全程积分滑模控制对规划

的轨迹进行跟踪控制，实现了甚高轨道星座卫星

在摄动力模型不精确情况下的构形捕获，有以下

结论：

１）相比于绝对轨道的控制，本文基于虚拟编
队采用ＣＷ方程描述星座中的卫星相对于各自标
称位置的相对运动情况并设计控制器，这样将大

尺度星座的高精度构形重构问题转化为了多个单

星的近距离交会制导问题，可以实现更高精度的

构型控制，方法有效。

２）本文设计的三脉冲燃耗最优轨迹规划模
型结合粒子群算法可以规划出总燃耗最优的构形

捕获轨迹，模型中将第三冲量建模为约束条件，更

符合实际探测器微推力器的工程背景，而相对二

冲量规划，三冲量有更好的弹性和性能指标，能更

好适应本研究背景。

３）自适应全程积分滑模控制可以提高卫星
在轨迹跟踪过程中的鲁棒性，并具有响应速度快、

适合微小推力器实现等特点，高精度仿真分析验

证了方法的有效性。

综上，本文针对甚高轨道的星座构形捕获控

制问题，提出了“虚拟编队 ＋三冲量相对轨迹规
划＋自适应全程积分滑模控制”的解决思路，并
通过高精度数值仿真验证了方法的有效性；关于

三冲量轨迹规划的简化求解等问题，还可以进一

步深化研究。
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ｄｅｔｅｃｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（３）：５９８－６０７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＣＬＯＨＥＳＳＹＷ Ｈ，ＷＩＬＴＳＨＩＲＥＲＳ．Ｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅ
ｓｙｓｔｅｍｆｏｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，１９６０，２７（９）：６５３－６５８．

［１７］　ＬＩＵＧＰ，ＺＨＡＮＧＳＪ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｍａｌｌ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥ，２０１８，１０６（３）：
４４０－４５７．
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［１８］　刘鲁华，孟云鹤，安雪滢．航天器相对运动轨道动力学与
控制［Ｍ］．北京：中国宇航出版社，２０１３．
ＬＩＵＬＨ，ＭＥＮＧＹＨ，ＡＮＸＹ．Ｏｒｂｉｔｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌ
ｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃ
ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅ，２０１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　刘鲁华．航天器自主交会制导与控制方法研究［Ｄ］．长
沙：国防科学技术大学，２００７．
ＬＩＵＬＨ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄ
ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　谌颖，王旭东．多冲量最优交会 ［Ｊ］．航天控制，
１９９２（１）：２５－３２．
ＳＨＥＮ Ｙ， ＷＡＮＧ Ｘ Ｄ． Ｏｐｔｉｍａｌ ｍｕｌｔｉｐｌｅｉｍｐｕｌｓｅ
ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，１９９２（１）：２５－３２．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　包子阳，余继周，杨杉．智能优化算法及其 ＭＡＴＬＡＢ实

例［Ｍ］．３版．北京：电子工业出版社，２０２０．
ＢＡＯＺＹ，ＹＵ ＪＺ，ＹＡＮＧ Ｓ．Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｉｔｓＭＡＴＬＡＢｅｘａｍｐｌｅ［Ｍ］．３ｒｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：
ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２２］　ＧＡＭＢＨＩＲＥＳＪ，ＫＩＳＨＯＲＥＤＲ，ＬＯＮＤＨＥＰＳ，ｅｔａｌ．
Ｒｅｖｉｅｗｏｆｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｂａｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｙｓｔｅｍａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃｓ
ａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０２１，９（１）：３６３－３７８．

［２３］　李程．椭圆轨道卫星编队保持控制算法研究［Ｄ］．哈尔
滨：哈尔滨工业大学，２０１４．
ＬＩＣ．Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇａｌｏｎｇｅｃｃｅｎｔｒｉｃ
ｏｒｂｉｔ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　ＹＥＢＢ，ＺＨＡＮＧＸＦ，ＺＨＯＵＭＹ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｏｒｂｉｔｓ
ｆｏｒＴｉａｎＱｉｎ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｏｄｅｒｎＰｈｙｓｉｃｓＤ，
２０１９，２８（９）：１９５０１２１．

（编辑：熊立桃，罗茹馨）
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