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双星电磁编队的动力学平衡态稳定性与控制
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摘　要：空间电磁编队具有不消耗推进剂、无羽流污染、连续可逆和同步控制等优势，静态电磁编队在光
学干涉成像等领域具有广阔应用前景。动力学平衡态的稳定性与控制是实现静态电磁编队的基础。论文针

对双星电磁编队沿径向、切向和法向分布的三种平衡态构形，利用 Ｋａｎｅ方法建立了６ＤＯＦ耦合非线性动力
学模型，分析了三种平衡态构形的开环稳定性、耦合特性与控制需求，最后设计ＬＱＲ控制器，实现了平衡态构
形的稳定控制，并进行了仿真验证。
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　　空间电磁编队［１－４］是一种全新的航天器编队

飞行方式，采用在航天器上装配电磁线圈，利用通

电产生的电磁力／力矩来控制编队航天器的相对
位置／姿态，通过控制电流改变电磁力／力矩的大
小与方向，进而满足编队任务需求。空间电磁编

队能够有效避免诸如推进剂消耗、羽流污染等传

统编队控制所固有的不足；线圈电流的连续及可

逆控制使得编队控制更加精细；对于双星编队，电

磁力同时作用于两个航天器，因此还具有同步控

制优势。由于电磁力作用距离有限，目前主要研

究几十米范围内［３］的紧密编队控制。此外，电磁

力模型的非线性和耦合性是空间电磁编队控制的

难点所在，对于局部控制可以采用基于特征点的

小偏差线性化方法［４］，而对于大范围控制则需要

设计适当的非线性控制策略［３，５－６］。

空间电磁编队的特殊优势使其具有广泛的应

用前景，其中一个重要应用就是天基光学干涉成

像，ＭＩＴ提出可将电磁编队技术应用于 ＮＡＳＡ类
地行星探测器（ＴｅｒｒｅｓｔｒｉａｌＰｌａｎｅｔＦｉｎｄｅｒ，ＴＰＦ）项
目［１－２］。光学干涉成像有时需要各航天器保持特

定的构形与指向，利用电磁作用调整各航天器的

相对位姿，使整个系统相对编队质心运动静止，即

实现静态编队，此时对应于相对运动的动力学平

衡态。动力学平衡态的稳定性与控制是实现静态

编队飞行的重要基础。Ｓｃｈａｕｂ等围绕库仑力编
队平衡态展开了深入研究，建立了圆轨道实现静

态编队的必要条件［７］，针对双星／三星编队研究
了特定平衡态构形的稳定性及控制策略［８－１０］；

Ｎｏｒｍａｎ［１１］分析了双星 ＦｌｕｘＰｉｎｎｅｄ编队平衡态的
被动稳定性。但是上述研究主要针对轨道运动进

行分析，对于存在力矩耦合的电磁编队动力学平

衡态稳定性与控制研究尚不多见。围绕空间静态

电磁编队，本文主要针对双星电磁编队的动力学

平衡态稳定性与控制问题开展研究。
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１　非线性动力学模型

１．１　问题描述

假设组成电磁编队的每个航天器上都装载三

个相互正交的电磁线圈，用于产生电磁力，同时沿

航天器惯量主轴装配三个反作用飞轮，用于姿态

控制，为简单起见，设航天器的主惯量相等。编队

飞行过程中，假设地球为完全中心引力场，编队系

统质心沿圆轨道运动。

为便于分析，引入以下坐标系：轨道坐标系

ＯＣＭｘＣＭｙＣＭｚＣＭ，记为 Ｈ，原点位于编队系统质心
ＯＣＭ，ｘＣＭ轴沿轨道径向，ｙＣＭ轴在轨道面内垂直于
ｘＣＭ轴并指向运动方向，ｚＣＭ轴沿轨道面法向；编队
固连系ＯＣＭｘＢｙＢｚＢ，记为Ｂ，原点位于编队系统质
心ＯＣＭ，坐标轴固连于编队系统的惯量主轴，满足
右手法则；航天器体坐标系 Ｏｂｉｘｂｉｙｂｉｚｂｉ（ｉ＝１，２），
记为Ｂｉ，原点位于航天器 ｉ质心，坐标轴固连于
该航天器的惯量主轴，满足右手法则，Ｂｉ系由 Ｂ
系按照３２１顺序依次旋转αｉ，βｉ，γｉ角得到。

对于编队飞行而言，采用磁偶极子远场模型

近似电磁力／力矩模型可以满足精度要求［３］。设

两航天器质心相对距离矢量为 ρ，磁矩矢量分别
为μ１、μ２，则作用于航天器１的电磁力／力矩

ＦＥＭ１ ＝－
３μ０
４π

μ１·μ２
ρ５
ρ＋
μ１·ρ
ρ５
μ２＋

μ２·ρ
ρ５
μ[ １

　 －５
（μ１·ρ）（μ２·ρ）

ρ７
ρ

τＥＭ１ ＝
μ０
４πμ１

×（
３ρ（μ２·ρ）

ρ５
－
μ１
ρ３
） （１）

其中，μ０＝４π×１０
－７Ｔ·ｍ／Ａ为真空磁导率，ρ＝

ρ，μｉ在Ｂ系下投影为（μｉｘ，μｉｙ，μｉｚ）。
双星静态电磁编队存在三种平衡态构形，分别

为两航天器沿径向、切向和法向分布，即两航天器沿

Ｈ 系坐标轴共线分布。设Ｂ系相对Ｈ 系对应３２
１转序的欧拉角分别为θ，φ，ψ，考虑主惯量假设，双
星编队绕对称轴的旋转可以忽略，因此双星电磁编

队的三种平衡态构形如图１所示。后文以Ｂ系为
计算坐标系，分别建立三种平衡态下的动力学模型。

图１　双星电磁编队平衡态构形
Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｓｆｏｒｔｗｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｏｒｍａｔｉｏｎ

１．２　动力学建模

设两航天器质量分别为 ｍ１，ｍ２，相对编队质
心的矢径分别为ρ１，ρ２，则有 ρ＝ρ２－ρ１。考虑到
编队质心满足ｍ１ρ１＋ｍ２ρ２＝０，可以得到

ρ１＝－
ｍ２

ｍ１＋ｍ２
ρ，ρ２＝

ｍ１
ｍ１＋ｍ２

ρ （２）

采用球坐标描述双星电磁编队的相对轨迹运

动，其中各平衡态下两方位角定义如图１所示，采
用欧拉角描述双星电磁编队的相对姿态运动，则

选取广义坐标如下

　ｑ＝［ｑ１ ｑ２ ｑ３ ｑ４ ｑ５ ｑ６ ｑ７ ｑ８ ｑ９］Ｔ

＝［１ ２ ρ α１ β１ γ１ α２ β２ γ２］Ｔ

（３）
其中，ｉ（ｉ＝１，２）为Ｂ系相对Ｈ 系的旋转角。

通过计算两航天器相对惯性系的速度与角速

度矢量，定义广义速率

ｕ＝［ｕ１ ｕ２ ｕ３ ｕ４ ｕ５ ｕ６ ｕ７ ｕ８ ｕ９］Ｔ

＝［１＋ω０ ２ ρω１ｘω１ｙω１ｚω２ｘω２ｙω２ｚ］
Ｔ

（４）

其中，ω０＝
μ
ｒ３槡ｃｍ
为轨道平均运动角速度，ｒｃｍ为轨

道半径；特别当双星沿法向分布时，取 ｕ１＝１；
ωｉｘ，ωｉｙ，ωｉｚ（ｉ＝１，２）为航天器 ｉ相对编队固连系
的角速度ωＢｉ／Ｂ在Ｂ系上的投影，如式（５）所示。

ωＢｉ／Ｂ＝

ωｉｘ
ωｉｙ
ω









ｉｚ

＝

βｉｓｉｎαｉ－γｉｃｏｓαｉｃｏｓβｉ
－βｉｃｏｓαｉ－γｉｓｉｎαｉｃｏｓβｉ

－αｉ＋γｉｓｉｎβ









ｉ

（５）

进一步通过计算两航天器的偏速度与偏角速

度，计算广义惯性力与广义主动力。基于Ｋａｎｅ方
程，令每个广义速率对应的广义惯性力与广义主

动力之和为０，即得到系统动力学方程。求解过
程中考虑电磁力的内力特性：作用于两航天器的

·３１·
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电磁力等值反向，且满足系统角动量守恒，如式

（６）所示。

∑
２

ｉ＝１
ρｉ×Ｆ

ＥＭ
ｉ ＋τ

ＥＭ
ｉ ＝０ρ×ＦＥＭ ＝τＥＭ１ ＋τ

ＥＭ
２

（６）
对于双星沿径向分布，如图 １（ａ）所示，ρ＝

ρ^ｘＢ，Ｂ系相对 Ｈ 系按照３２转序分别旋转 θ，φ
得到。推导得到双星电磁编队系统的 ６ＤＯＦ非
线性动力学方程如式（７）所示。

ｕ１ ＝－
１
ｃ２ｑ３
［μｒｃｍｓ１（

１
ｒ３１
－１
ｒ３２
）＋２ｃ２ｕ１ｕ３

　 －２ｓ２ｑ３ｕ１ｕ２＋
Ｍ
ｍ１ｍ２

ＦＥＭｙ －Δｆ
ｄ
ｙ］

ｕ２ ＝－
１
ｑ３
［μｒｃｍｃ１ｓ２（

１
ｒ３１
－１
ｒ３２
）＋２ｕ２ｕ３＋ｓ２ｃ２ｑ３ｕ

２
１

　 － Ｍ
ｍ１ｍ２

ＦＥＭｚ ＋Δｆ
ｄ
ｚ］

ｕ３＝μ［ｒｃｍｃ１ｃ２（
１
ｒ３１
－１
ｒ３２
）－
ｑ３
Ｍ（
ｍ２
ｒ３１
＋
ｍ１
ｒ３２
）］

＋ｑ３ｕ
２
２＋ｃ

２
２ｑ３ｕ

２
１－

Ｍ
ｍ１ｍ２

ＦＥＭｘ －Δｆ





















 ｄ

ｘ

ｕ４＝
（τＥＭ１ｘ＋τ

ｃ
１ｘ＋τ

ｄ
１ｘ）

Ｉ１
＋（ｓ２ｕ１＋ｃ２ｕ１ｕ２）

ｕ５＝
（τＥＭ１ｙ＋τ

ｃ
１ｙ＋τ

ｄ
１ｙ）

Ｉ１
－ｕ２

ｕ６＝
（τＥＭ１ｚ＋τ

ｃ
１ｚ＋τ

ｄ
１ｚ）

Ｉ１
－（ｃ２ｕ１－ｓ２ｕ１ｕ２）

ｕ７＝
（τＥＭ２ｘ＋τ

ｃ
２ｘ＋τ

ｄ
２ｘ）

Ｉ２
＋（ｓ２ｕ１＋ｃ２ｕ１ｕ２）

ｕ８＝
（τＥＭ２ｙ＋τ

ｃ
２ｙ＋τ

ｄ
２ｙ）

Ｉ２
－ｕ２

ｕ９＝
（τＥＭ２ｚ＋τ

ｃ
２ｚ＋τ

ｄ
２ｙ）

Ｉ２
－（ｃ２ｕ１－ｓ２ｕ１ｕ２





















 ）

（７）

其中，μ为万有引力常数，Ｍ＝ｍ１＋ｍ２，Ｉｉ为航天
器ｉ主惯量；ＦＥＭ＝ｆＥＭ１ ，Δｆ

ｄ＝ｆｄ２－ｆ
ｄ
１为作用于两

航天器上的外界干扰加速度之差，τｃｉ，τ
ｄ
ｉ分别为作

用于航天器ｉ上的反作用飞轮控制力矩与外界干
扰力矩，ｒｉ＝ ｒｉ为航天器 ｉ质心相对惯性系的
矢径。

式（７）前３个方程为相对轨迹动力学方程，
后６个方程分别为两航天器相对姿态动力学方
程。由方程形式可以看出，双星电磁编队的相对

轨迹／姿态运动相互耦合，具有复杂的非线性动力
学特性。

对于另外两种平衡态构形，采用同样的建模

过程。区别在于双星沿切向分布时，ρ＝ρ^ｙＢ，Ｂ

系由Ｈ 系按３１转序分别旋转θ，ψ角得到；双星
沿法向分布时，ρ＝ρ^ｚＢ，Ｂ系由 Ｈ 系按２１转序
分别旋转φ，ψ角得到。最后推导得到的动力学
方程形式略有区别，限于篇幅这里不再赘述。

２　稳定性分析与控制器设计

２．１　稳定性分析

期望状态下两航天器在电磁力作用下实现静

态编队，则两航天器相对位置／姿态保持不变，即
满足ｑ３＝珋ρ，ｑ４～ｑ９＝０；此时编队系统相对 Ｈ 系
静止，因此在平衡态构形下满足ｑ１＝ｑ２＝０。选取
控制变量为星间电磁力以及作用于两航天器上的

反作用飞轮控制力矩，为便于计算，令两航天器磁

矩大小对应相等，其在 Ｂ系下投影记为 μｘ，μｙ，
μｚ。静态编队下电磁力矩为０，将平衡态条件 ｑｉ
＝０，ｕｉ＝０代入非线性方程组（７），得到各平衡态
下的标称控制量如式（８）所示。
珔ｕｃ＝［珔Ｆ

ＥＭ
ｘ 珔ＦＥＭｙ 珔ＦＥＭｚ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ］Ｔ

（８）
下面讨论三种平衡态下的标称控制特性：

１）当双星沿径向分布时，珋ｒ１＝ｒｃｍ－
ｍ２珋ρ
Ｍ，珋ｒ２＝

ｒｃｍ＋
ｍ１珋ρ
Ｍ，此时有

珔ＦＥＭｙ ＝珔Ｆ
ＥＭ
ｚ ＝０，且

珔ＦＥＭｘ ＝
ｍ１ｍ２
Ｍ ［μｒｃｍ（

１
珋ｒ３１
－１
珋ｒ３２
）

－μ珋ρＭ（
ｍ２
珋ｒ３１
＋
ｍ１
珋ｒ３２
）＋珋ρΩ２］ （９）

分析可知 珔ＦＥＭｘ ＞０，即电磁力仅有径向分量，
且沿ｘ轴正向，为引力作用。基于电磁力模型
（１），可以得到 珔μｙ ＝珔μｚ ＝０，珔μ１ｘ ＝珔μ２ｘ ＝珔μｘ

＝
２π珋ρ４珔ＦＥＭｘ
３μ槡 ０

。

２）当双星沿切向分布时，珋ｒ１＝ ｒ２ｃｍ＋（
ｍ２珋ρ
Ｍ）槡

２，

珋ｒ２＝ ｒ２ｃｍ＋（
ｍ１珋ρ
Ｍ）槡

２，此时有 珔ＦＥＭｚ ＝０，且

珔ＦＥＭｘ ＝
ｍ１ｍ２
Ｍ μｒｃｍ（

１
珋ｒ３１
－１
珋ｒ３２
）

珔ＦＥＭｙ ＝
ｍ１ｍ２
Ｍ ［－μ珋ρＭ（

ｍ２
珋ｒ３１
＋
ｍ１
珋ｒ３２
）＋珋ρΩ２］（１０）

分析可知 珔ＦＥＭｙ ≈０，特别当 ｍ１＝ｍ２时，珔Ｆ
ＥＭ
ｘ ＝

０，即两航天器之间电磁力作用近似为０。则标称
磁矩 大 小 为 珔μｘ ＝珔μｚ ＝０，珔μ１ｙ ＝珔μ２ｙ ＝珔μｙ

＝
２π珋ρ４珔ＦＥＭｙ
３μ槡 ０

。
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３）当双星沿法向分布时，珋ｒ１＝ ｒ２ｃｍ＋（
ｍ２珋ρ
Ｍ）槡

２，珋ｒ２

＝ｒ２ｃｍ＋（
ｍ１珋ρ
Ｍ）槡

２，此时有珔ＦＥＭｙ ＝０，且

珔ＦＥＭｘ ＝
ｍ１ｍ２
Ｍ μｒｃｍ（

１
珋ｒ３１
－１
珋ｒ３２
）

珔ＦＥＭｚ ＝－
ｍ１ｍ２
Ｍ μ珋ρＭ（

ｍ２
珋ｒ３１
＋
ｍ１
珋ｒ３２
） （１１）

特别当ｍ１＝ｍ２时，珔Ｆ
ＥＭ
ｘ ＝０；又由 珔Ｆ

ＥＭ
ｚ ＜０，则

电磁力仅有法向分量，沿 ｚ轴负向，呈斥力作用。
此时标称磁矩为 珔μｘ＝珔μｙ＝０，珔μ１ｚ＝－珔μ２ｚ＝珔μｚ

＝
－２π珋ρ４珔ＦＥＭｚ
３μ槡 ０

。

图２　开环线性化系统特征值
Ｆｉｇ．２　Ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓｆｏｒｏｐｅｎｌｏｏｐｌｉｎｅａｒｉｚｅｄｓｙｓｔｅｍ

　　取状态变量为 ｇ＝［ｑ ｕ］Ｔ，控制变量为 ｕｃ。
令ｑ＝珔ｑ＋Δｑ，ｕ＝珔ｕ＋Δｕ，ｕｃ＝珔ｕｃ＋Δｕｃ，其中 Δｑ，
Δｕ，Δｕｃ为平衡态附近偏差。将非线性方程组在
平衡态处作一阶泰勒展开，得到线性化方程组

Δｇ＝
Δｑ
Δ[ ]ｕ ＝Ａ（珔ｑ，珔ｕ，珔ｕｃ）ΔｑΔ[ ]ｕ ＋Ｂ（珔ｑ，珔ｕ，珔ｕｃ）Δｕｃ

（１２）
其中，Ａ（珔ｑ，珔ｕ，珔ｕｃ）为状态矩阵，Ｂ（珔ｑ，珔ｕ，珔ｕｃ）为输
入矩阵。

设双星电磁编队质心沿高度 ５００ｋｍ的圆轨
道运行，两航天器质心间期望距离为 珋ρ＝１５ｍ，ｍ１
＝ｍ２＝２５０ｋｇ，Ｉ１＝Ｉ２＝２０ｋｇ·ｍ

２，则各平衡态下

开环线性化系统特征值如图２所示。由特征值分
布可以看出，除了双星沿切向分布开环临界稳定

以外，另外两种平衡态构形都是开环不稳定的，需

要施加反馈控制，以实现闭环系统稳定。进一步

分析各平衡态下的线性化方程，可以得到如下

结论：

１）双星沿径向分布时，面内角θ与星间距离
ρ运动相互耦合，与面外角φ运动解耦；角φ的动
态响应是等幅振荡的，处于临界稳定；两航天器相

对姿态角α运动与ρ，θ耦合，角 β，γ运动与 φ耦
合。此时，径向电磁力就能够实现对 ρ与 θ的控
制，面外运动控制主要依赖于法向电磁力；反作用

飞轮控制力矩主要用于抵消电磁力矩作用。

２）双星沿切向分布时，相对运动耦合特性与
１）相同。此时，仅仅依靠切向电磁力不足以实现

面内耦合运动稳定，需要与径向电磁力一起施加

作用；面外角ψ稳定仍然依赖于法向电磁力。
３）双星沿法向分布时，面内角 φ与面外角 ψ

运动相互耦合，与星间距离 ρ运动解耦；ρ的动态
响应是等幅振荡的，处于临界稳定；相对姿态角

β，γ运动与 φ，ψ耦合，角 α与其他相对运动解
耦，并呈线性运动特性。因此，法向电磁力只能控

制星间距离，无法影响方位角运动，径向／切向电
磁力主要用于控制方位角稳定；电磁力无法控制

角α运动，需要反作用飞轮施加ｚ向控制力矩。

２．２　ＬＱＲ控制器设计

由文献［４］结论可知：对于具有强非线性、耦
合性的电磁编队系统，采用线性控制方法处理关

于标称状态的跟踪控制问题是有效的。因此基于

式（１２）所示的状态空间模型，论文采用ＬＱＲ方法
设计最优控制器，最优函数如式（１３）所示。

Ｊ＝∫
∞

０

［ΔｇＴ（ｔ）ＱΔｇ（ｔ）＋ΔｕＴｃ（ｔ）ＲΔｕｃ（ｔ）］ｄｔ

（１３）
其中，Ｑ，Ｒ分别为状态权重矩阵与控制权重矩
阵，均设计为对角正定矩阵。

设计ＬＱＲ反馈控制器如式（１４）所示。
Δｕｃ（ｔ）＝－Ｒ

－１ＢＴＰΔｇ（ｔ） （１４）
其中，Ｐ为方程 ＰＡ＋ＡＴＰ＋Ｑ－ＰＢＲ－１ＢＴＰ＝０
的解。

ＬＱＲ控制器设计的关键在于Ｑ，Ｒ的选取，需
要根据各变量的影响权重进行反复迭代。最后设
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计的Ｑ，Ｒ矩阵如式（１５）所示。

　Ｑ＝ｄｉａｇ［５０，５０，１，５０，５０，５０，５０，５０，５０，
１，１，１，１，１，１，１，１，１］

　Ｒ＝ｄｉａｇ［１０
２，１０２，１０２，１０６，１０６，１０６，１０６，１０６，１０６］

（１５）

３　仿真算例
针对双星电磁编队沿径向、切向和法向分布

三种平衡态构形，分别进行闭环控制仿真。由于

电磁力与星间距离４次方成反比，考虑物理上可
实现，设计电磁线圈最大磁矩为μｍａｘ＝１０

５Ａ·ｍ２；
反作用飞轮最大输出力矩为 τｃｍａｘ＝００５Ｎ·ｍ。
仿真设计中在各通道加入初始偏差和过程噪声：

其中，设方位角／角速度初始偏差为（－４°，－４°）
和（０．０３°／ｓ，０．０２°／ｓ），星间距离／速度初始误差
为１５ｍ和 －０．０２ｍ／ｓ，航天器１相对姿态角／角

速度初始偏差为（５°，－３°，２°）和（－０．０１°／ｓ，
００２°／ｓ，－０．０３°／ｓ），航天器２相对姿态角／角速
度初始偏差为（－３°，５°，－２°）和（０．０１°／ｓ，
－００３°／ｓ，０．０２°／ｓ）；过程噪声包括外界干扰力
与干扰力矩影响，主要由Ｊ２项摄动以及地球磁场
作用引起，依据文献［３］分析结论，同时考虑轨道
运动的周期性变化，设计过程噪声如下：

Ｆｄ１＝［１．５ ０．２ ０．３］Ｔ×１０－３ｓｉｎ（ω０ｔ）Ｎ

Ｆｄ２＝［０．６ １．０ －０．４］Ｔ×１０－３ｓｉｎ（ω０ｔ）Ｎ

τｄ１＝［１．２ －０．８ ０．７］Ｔ×１０－５ｓｉｎ（ω０ｔ）Ｎ·ｍ

τｄ２＝［０．９ １．０ －０．３］Ｔ×１０－５ｓｉｎ（ω０ｔ）Ｎ·ｍ

（１６）
仿真结果如图３～图６所示，由于各平衡态

构形下系统的相对轨迹／姿态运动仿真曲线差别
不大，限于篇幅，这里仅给出图３作为示意。

图３　相对轨迹／姿态运动曲线
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎ／ａｔｔｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｓ

图４　双星编队径向分布控制曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｒｏｌｃｕｒｖｅｓｆｏｒｔｗｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎａｌｉｇｎｅｄｗｉｔｈｒａｄｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图５　双星编队切向分布控制曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｒｏｌｃｕｒｖｅｓｆｏｒｔｗｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎａｌｉｇｎｅｄｗｉｔｈａｌｏｎｇｔｒａｃｋｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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图６　双星编队法向分布控制曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌｃｕｒｖｅｓｆｏｒｔｗｏｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎａｌｉｇｎｅｄｗｉｔｈｎｏｒｍａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

　　分析仿真结果可知，基于论文所设计的线性
控制器，电磁编队的相对轨迹／姿态运动均能较快
稳定到期望平衡态，实现静态编队飞行，跟踪误差

较小；各平衡态构形下的控制律对外界干扰具有

一定的鲁棒性，控制曲线符合对应的控制特性；电

磁线圈磁矩与反作用飞轮输出力矩满足控制约

束；控制所需的电磁力和磁矩变化曲线光滑，且数

值较小，便于工程实现。

４　结论

论文围绕静态电磁编队应用需求，在建立双

星沿径向、切向和法向分布三种平衡态构形下的

非线性动力学模型基础上，针对动力学平衡态的

稳定性与控制问题进行研究，并开展仿真分析，得

到如下结论：

（１）双星电磁编队沿切向分布的平衡态构形
为开环临界稳定，沿径向和法向分布的平衡态构

形均是开环不稳定的；三种平衡态构形都需要施

加反馈控制来实现闭环系统稳定。

（２）三种平衡态构形具有不同的耦合特性与
控制需求：双星沿径向或切向分布时，其面内运动

与面外运动解耦，相对轨迹／姿态运动耦合，而法
向分布时星间距离与方位角运动解耦，相对偏航

姿态角与其他相对运动解耦；作用于双星质心连

线方向上的电磁力在径向分布时就能实现面内运

动控制，切向分布时则需要与径向力一起控制面

内运动，而法向分布时仅能实现星间距离控制；此

外，法向分布时电磁力无法控制相对偏航姿态角，

需要反作用飞轮进行控制。

（３）采用ＬＱＲ控制方法解决具有强非线性、
耦合性的电磁编队动力学平衡态控制问题是可行

的，控制性能较好。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　ＥｌｉａｓＬ Ｍ， ＳｃｈｗｅｉｇｈａｒｔＳ Ａ， Ｋｗｏｎ Ｄ Ｗ， ｅｔａｌ．
Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｌｉｇｈｔ ｆｉｎａｌ ｒｅｐｏｒｔ［Ｒ］．
Ｍａｓｓａｃｈｕｓｅｔｔｓ：ＭａｓｓａｃｈｕｓｅｔｔｓＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００４．

［２］　ＳｃｈｗｅｉｇｈａｒｔＳＡ．Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔｄｉｐｏｌｅ
ｓｏｌｕｔｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇ［Ｄ］．Ｍａｓｓａｃｈｕｓｅｔｔｓ：ＭａｓｓａｃｈｕｓｅｔｔｓＩｎｓｔｉｔｕｔｅ
ｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００５．

［３］　ＡｈｓｕｎＵ，ＭｉｌｌｅｒＤＷ，ＲａｍｉｒｅｚＪＬ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｉｎ ｎｅａｒｅａｒｔｈ ｏｒｂｉｔｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１０，３３（６）：１８８３
－１８９１．

［４］　ＥｌｉａｓＬＭ，ＫｗｏｎＤＷ，ＳｅｄｗｉｃｋＲＪ，ｅｔａｌ．Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ
ｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｉｎｃｌｕｄｉｎｇｒｅａｃｔｉｏｎｗｈｅｅｌｇｙｒｏｓｃｏｐｉｃ
ｓｔｉｆｆｅｎｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２００７，３０（２）：４９９－５１１．

［５］　苏建敏，董云峰．电磁卫星编队位置跟踪滑模变结构控制
［Ｊ］．宇航学报，２０１１，３２（５）：１０９３－１０９９．
ＳＵＪｉａｎｍｉｎ，ＤＯＮＧＹｕｎｆｅｎｇ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓａｔｅｌｌｉｔｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｔａｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１，３２（５）：１０９３－１０９９．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　ＺｅｎｇＧ，ＨｕＭ．Ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１２，７４：１２０－１３０．

［７］　ＳｃｈａｕｂＨ，ＨａｌｌＣＤ，ＢｅｒｒｙｍａｎＪ．Ｎｅｃｅｓｓａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒ
ｃｉｒｃｕｌａｒｌｙｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｓｔａｔｉｃｃｏｕｌｏｍｂｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００６，５４（３）：５２５－５４１．

［８］　ＮａｔａｒａｊａｎＡ，ＳｃｈａｕｂＨ．Ｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ
ｏｆａｔｗｏｃｒａｆｔｃｏｕｌｏｍｂｔｅｔｈｅｒｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２９（４）：８３１－８３８．

［９］　ＢｅｒｒｙｍａｎＪ，ＳｃｈａｕｂＨ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｃｈａｒｇｅａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｔｗｏａｎｄ
ｔｈｒｅｅｃｒａｆｔｃｏｕｌｏｍｂｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，
ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００７，３０（６）：１７０１－１７１０．

［１０］　ＮａｔａｒａｊａｎＡ，ＳｃｈａｕｂＨ．Ｈｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｏｒｂｉｔｎｏｒｍａｌａｎｄ
ａｌｏｎｇｔｒａｃｋｔｗｏｃｒａｆｔｃｏｕｌｏｍｂｔｅｔｈｅｒｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ
ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，１３：１８３－１９１．

［１１］　ＮｏｒｍａｎＭＣ，ＰｅｃｋＭＡ．Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｏｆａｆｌｕｘｐｉｎｎｅｄ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１０：３３（３）：８１４－８２２．

·７１·


