
第 22卷第 6期 

2005年 12月 

工 程 力 学 

ENGINEERING MECHANICS 

Vl01．22 No．6 

Dec． 2005 

文章编号：1 000．4750(2005)06．0229．05 

大偏心率远距离航天器编队飞行设计 

张 珩， 孙 兰 

(中国科学院力学研究所，北京 100080) 

摘 要：为寻求适用于大偏心率远距离航天器编队设计的方法，摒弃了简化航天器相对运动非线性微分方程的传 

统思路，致力于简化该微分方程的解析解。首先，在同周期假定前提下，由运动学得到了椭圆轨道航天器相对于 

圆轨道航天器运动的封闭解析解，然后将其展开成傅立叶级数，证明了在特定条件下，单倍频项是最主要的，从 

而导出了编队飞行设计的新公式。最后以空间圆形编队设计为例，阐明了利用新公式进行编队设计的步骤，并用 

精确的数值计算验证了设计结果的正确性。与C—w方法和一般轨道参数设计方法相比，推导过程中并未采用小 

偏心率近距离假定，因此导出的新公式可适用于大偏心率远距离航天器的编队设计。 
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DISTANT SPACECRAFT FoRMATIoN．FLYING IN HIGHLY ECCENTRIC 

oRBITS 

ZHANG Heng， SUN Lan 

(Institute ofMechanics，Chinese Academy ofSciences，Beijing 100080，China) 

Abstract： A new way to design distant spacecraft formation flying in highly eccentric orbits is proposed，which 

simplifies the solution of the nonlinear equation of spacecraft relative motion rather than the equation itsel~Under 

the assumption of equal period，the exact trajecotry of a random elliptic orbit relative to a circular orbit is obtained． 

The exact solution is expanded in Fourier series．It is proved that the term of single~equency is the dominant part 

of the solution．A new form ula for form ation design  of distan t spacecraft in highly eccentric orbits is deduced．A 

simulation of spacial circle formation is demonstrated．Design method with the new form ula is explained step by 

step and the result is validated by num eric calculation．Since the assum ption of close and near circular orbits is not 

used，the new form ula is applicable to the form ation design  of distan t spacecraft in highly eccentric orbits 

contrasting with C-W  equation design  method and orbital element method． 

Key words： spacecraft form ation-flying；orbit design ；relative orbital parameter；relative motion；hi【ghly 

eccentric orbit 

目前，世界各国都竞相发展微小航天器，航天 

器的小型化和轻型化所带来的经济效益是不言而 

喻的。然而，结构小型化必然使得航天器的功能变 

得简单。为使微小航天器能够实现较为复杂的功 

能，Folta[ 于 1991年首次提出了微小航天器编队飞 

行的概念，即多颗航天器按一定的几何形状编队飞 
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行，以实现信息共享、资源共享，其组合功能将优 

于单颗大卫星的功能。编队飞行概念提出后，得到 

世界各航天大国的重视。美国空军实验室投资 10 

所大学开展 “大学纳米卫星计划”【2】，旨在探索编 

队飞行实现的关键技术。我国[3I4 】也开展了相应的 

研究。 

航天器编队飞行面临的第一个问题是编队阵 

形设计。开普勒定律指出：航天器只能在以地球为 

焦点的椭圆轨道(包括圆轨道)上运行。这意味着， 

在 自然轨道条件下，航天器不能形成任意指定的阵 

形。本文即研究航天器的自然轨道所能形成的编队 

构型，其实质是研究两个航天器之间的相对运动。 

诚然，已知两个航天器的初始条件或轨道要素，很 

容易得到它们的相对运动轨迹。然而，其反问题的 

求解，即已知所需的相对运动轨迹，求各编队航天 

器的初始条件或轨道要素，却并非易事。航天器编 

队设计就是求解这样一个反问题。 

目前大量文献【6，7]采用 C—w 方程解 J进行编 

队阵形设计，然而，C—w 方程是两航天器相对运 

动非线性微分方程线性化后导出的 】，其解析解中 

含有随时间变化的长期项，且只能应用于小偏心率 

近距离范围内的编队设计。文献【4]采用轨道根数法 

设计，得到了相对运动的封闭解析解，对近距离航 

天器编队设计做了非常深入详细的研究。然而，对 

于导航这类应用 J，编队航天器之间距离太近会严 

重影响导航定位的精度，因此有必要将编队飞行的 

研究扩展至远距离范围内开展。本文即针对编队航 

天器为大偏心率远距离情况，给出了编队设计的方 

法。 

1 相对运动微分方程及其解 

研究一个大偏心率椭圆轨道航天器 ，(称编队 

航天器)相对于一个圆轨道航天器 (称名义航天器) 

的运动轨迹。航天器的轨道可用六个轨道要素(轨道 

半长轴a，偏心率 e，升交点赤经 ，轨道倾角i， 

近地点幅角 ，近地点时刻f )描述。为使编队阵 

形不发散，要求所有的编队航天器和名义航天器具 

有相同的轨道周期，即要求所有航天器的轨道半长 

轴a相同，这里称之为同周期约束。 

首先，建立两个坐标系：地心惯性坐标系 OXYZ 

和运动坐标系 oxyz。坐标系 OXYZ的原点在地心， 

轴为航天器 和航天器 ，轨道面的交线，z轴垂 

直于航天器 ，的轨道面，】，轴在航天器 ，的轨道平 

面内且符合右手法则。坐标系oxyz的坐标原点在航 

天器 ，的质心处， 轴沿 ，的矢径方向，z轴垂直 

于 ，的轨道面，Y轴在 ，的轨道面内且符合右手法 

则。如图 l所示。 

图 1 惯性坐标系与运动坐标系 

Fig．1 Inertial coordinates and motive coordinates 

在满足同周期约束条件下，由航天动力学 加] 

可以得到在运动坐标系 oxyz中，航天器 ，相对于 

航天器 运动的微分方程为： 

曼 (x + (x =o 

y+2n, + 0 

+ z：0 

式中： 为地球引力常数； 为航天器 的轨道 

角速度；R为航天器 ，的地心距；a为名义航天器 

的轨道半径。 

若将非线性微分方程(1)在原点处线性化，可以 

得到 C—w 方程(又称为 Hill方程) ， 。本文不采 

用简化非线性微分方程的思路，而采用简化其精确 

解析解的方法。 

从运动学的角度可以得到两个航天器的相对 

运动轨迹，也是微分方程(1)的解析解【5J： 

：  —二-_唑 c。s( + ，f+ f+Pr)+1 
eCOS0 2 

± 兰 生c。s(O-n~t+p，一p，)卜口 
：  [_ sin(O+n~t+pf+tOr)-I- -I- -I-1

-I 

1，= 一 l一 一 S1n● 
- eCOS0 2 

sin(O-nrt+ ] 

z ： ! 二 sinA
i sinrO+ps)1 

+eCOS0 
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式中：e为编队航天器的轨道偏心率；0为航天器 ， 

的真近点角；Ai为两轨道面的夹角；P，为从两轨 

道面交线旋转至 ，初始位置的角度；P，为从两轨 

道面交线旋转至 ，近地点的角度，见图 1。 

式(2)中包含两个独立的自变量( ，，)和 6个参 

数(口，P，A，，Pf,P，，， )。定义Af，P，，Pr为相对轨 

道参数，其与两个航天器的 6个绝对轨道参数 

i，，if, ， r， ，my之间的关系为： 

COSAi=sinf，sini r cos(S2，一 r)+COSi，COSi r(3a) 

P，=COr—arctan 

sinif sin(．O，一．Of) r3b1 

sinir COSif—sinif COSi r cos(S2r—Qf、 

p f COy—arctan 

sini sin(．Q 一S2 r) (3c) 

sinir COSif cos(S2r—Qf、一sinif COSi r 

注：当两航天器的轨道共面时，P r，P，的定义失效， 

此时可将 P，一P，定义为一个变量，其物理意义是 

从名义航天器初始位置到编队航天器近地点位置 

的角度。此时可用式(3d)代替上面的式(3b)，(3c)。 

P r—P，= r一 (3d) 

由于式(2)的形式较复杂，难以从中得到相对运 

动轨迹的特征，因此导出式f2)的等价级数解。 

2 相对运动的等价级数解 

为得到便于分析的相对运动解，需将式(2)中的 

两个自变量0，f用一个统一的自变量表示。为此引 

入偏近点角 ，将偏近点角与真近点角的关系 

! ! ： 
， 
! ： 及开普勒 一 = =一 ，V l 1i驯l 

1+eCOS0 1一e 1+ecos0 ,／1一 2 。。。 

时间方程r／ (，一，。)=E—esinE，代入式(2)并展开成 

傅立叶级数，得到： 

=a[p0／2+Pl COSE+P2 COS2E+⋯+ 

P"COSnE+⋯+ql sinE+q2 sin2E+⋯+ 

q sinnE+⋯～1】 

Y=a[u0／2+Ul COSE+U2 COS2E+⋯+ 
U"COSnE+⋯+Vl sin +V2 sin2E+⋯+ 

-9"sinnE+⋯】 

z=a sinAi[41一e sinECOSP，+ 

(COSE—P)sinP，] 

式中： 

P" cospf cos( ，， + ，) ：+sinPf sin(n，， + ，) " 

q COSPf sin(n ，p+ ，)g：一sin Pf COS(n ，p+p，)gH 

"=一cospf sin(n，， + ，) ：+sinpf cos(r／，，p+ ，) " 

V cospf cos(r／，， + ，)g：+sinPf sin(n，， + ，)g" 

行为奇数( =3,5，⋯)时， 

h：= ：，g：= ：，h = ，g = 。 

行为偶数(胛=2,4，⋯)时， 

h：= ，g：= ：，h = ，g = 。 

式中： 

=  —2 i 三 4 c ～丢 +7 + 刍 忆( ～1)!( + 一1)! “ 。2 “” 
4n (s一寻)+cosAi 41一P [n(n+2s～3)】) 

：善 j干 {s ( ～4)+ 2 ( 一导)+ 2 ( 一1)!( + 一1)! 。 ～ ” 3 
42( — 3)+21 n2( 

一 要)+cos△f瓜  

号)+6+月 +4月( )D 

=  —  三 c。s△ 4 c 一言 +s=l 2 ”厶"一 ( 一1)!( + 一1)! ～～ 。2 。 
7 +4／,／2( ～{)]+√1一P [n(n+2s一3)】) 

=  —2—n-—3—+2 s c。s 8 c 一4 + ( 一1)!( + 一1)! ～ 。 。 

12 (s-8)+42( 
一 )+21n+4n( 一丢)]+ 

√1一P [4 ( 一詈)+6+ +4 ( 一言)]) 
(玎=2,3，⋯)。 

注：上面的公式对于 n=O，n=l仍适用，但 S的取 

值从 2开始。 

式(4)与式(2)的结果完全相同，但形式更为简单 

清晰。分析式(4)qb各阶频率系数的特点，可进一步 

简化相对运动轨迹。 

3 分析与简化 

引 理 1 ： Ve (O，1)，Af∈(0，7c／2) ， 当 

cosAi∈(41一P 一3e。／2，41一P ) 时 ， 有 

I< ，Ignl< 2，3，⋯)。 

证明：hn(r／=2 3··)随cos4单调变化，因此其绝对 

值的最大值必出现在cos4的边界上。 

(1)。os4 ： 
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为奇数时，hn<0,1 l< 暑 < 。 
为偶 hn>0, l< 。 

(2)c。s4：√ 一3ez／2 

为奇数时， >。， f f< 。 

为偶数时，hn<0,l l< 。 

综合(1)，(2)可知：c。s4∈(庸 一3ez／2，√ ) 

< ( 2'3，⋯)。 

同理可证明：对于g =2，3 )，结论同样成立。 

定理 1：当编队航天器的轨道偏心率eE(0,1)， 

c。 4∈(√ 一3ez／2，√ ) (5) 
Pf=±7【／2 (6) 

P，+ ，fp=±7【／2 (7) 

=口( 0／2—1+h1 cosE) I 
Y=ag1 sin E } (8) 

z=a sinAi sinpf(cosE—e)j 
方向的截断误差 <—3e

—

ex
—

p( e／
一

2)
， 方向的截断 

‘ 4—9e ／2 

误差 ，<—3e
—

ex
—

p(e
下

／
一

2)
。 

8—27e ／2 

证 明：引理 1表 明 ，当 Ai满 足 条件(5)时 ， 

hn,g ( =2，3，⋯)的量级都非常小，且随着 的增 

加 ，快速 衰减 。因此可近似认 为 h 0，g 0 

( ：2,3，⋯ o将这一结论与式(6)(7)代入式(4)中，则 

式(4)近似为式(8)的形式。 

采用保守的方法估计 ，Y方向的截断误差： 

< h ： 4 9
e／2 f 1 f 一 2 

< 

g

：  

8 27e／2 l 1 l 一 2 

至此，两航天器相对运动解简化为式(8)的简单 

远距离航天器编队设计的理论依据。 

4 编队设计仿真实例 

四星远距离空间圆形编队可用于设计区域连 

续导航卫星系统[ 。本文以此应用目的为例，阐明 

利用式(8)及条件(5)(6)(7)实现大偏心率远距离航天 

器编队设计的方法和步骤。 

4．1提出设计要求 

已知虚拟名义航天器位于地球静止轨道，见表 

1，设计四颗编队航天器在该名义航天器的周围形 

成半径为r0=15000km的空间圆形编队，且 4颗编 

队航 天器 的初 始相位 为 E 。=(，一1)7【／2，其 中 

，=1，2，3，4。 

表 1 虚拟名义航天器的轨道要素 

Table 1 Orbital parameters of virtual reference spacecraft 

4．2求解 5个设计变量e，f ，P，，Pf,Af 

实现空间圆形编队，除需满足等式条件(6)(7) 

外，还需满足： 

+sin Af=g12 (9) 

ag1=ro (10) 
一  

，fp=E『0一esinE，0 (11) 

式(9)使得式(8)所示的空间轨迹为圆形；式(10)约束 

了空间圆的半径；式(11)为开普勒时间方程。 

联立求解式(6)(7)(9)(10)(11)，可以得到四颗航 

天器轨道参数P，，P r，△f，e，f 的两组解 ，这里限于 

篇幅仅写出一组解见表2。同时可以验证条件(5)也 

得到了满足。 

表2 四颗编队航天器的相对轨道参数 

Table 2 Relative orbital parameters of four formation 

spacecrafts 

4_3求解编队航天器的绝对轨道根数 

将表 2中相对轨道参数Pr,Pf,△ 和名义航天 

器的轨道参数i，， ，， ，代入式(3)，可求出编队航天 
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器的绝对轨道参数f，， ， 。4颗编队航天器绝对 

轨道参数的计算结果见表 3，其中a由同周期假定 

给出，与名义航天器的轨道半径相同。 

表 3 四颗编队航天器的绝对轨道参数 

Table 3 Absolute orbital parameters of four formation 

spacecrafls 

4．4检验设计结果 

由表 3的数据经精确的航天动力学程序仿真， 

得到的空间轨迹的确为圆轨迹，如图2所示。 

y(kin) I2 一 x(kml 

图2 空间圆形编队 

Fig．2 Spatial circle form ation 

为验证所得空间圆轨迹与标准圆的偏差，定义 

误差参数： 

8： 二 

r0 

其中： 0=a(h0／2—1)，z0=一日sinAf sin re为式(8) 

所描述的空问圆轨迹的圆心位置。 

图3所示为四颗编队航天器在一个轨道周期内 

的变化曲线。由图3可知，对于偏心率为O．18631 

的轨道，设计结果的偏差在 1．5％以内。由于满足了 

同周期约定，因此，该偏差不会随着时间发散，而 

是周期性地重复。 

图3 空间圆形编队与标准圆轨迹的偏差 

Fig．3 Deviation of spatial circle form ation from standard 

circle 

上面的仿真实例表明：利用式(8)可以进行大偏 

心率远距离航天器的编队设计。 

5 结束语 

本文摒弃了简化航天器相对运动非线性微分 

方程的思路，致力于简化该微分方程的封闭解析 

解。首先由运动学导出了该非线性微分方程的解析 

解，并将其以偏近点角为自变量作傅立叶级数展 

开。通过分析傅立叶级数系数的特点，证明了在特 

定条件下，单倍频项是最主要的，从而导出了编队 

设计的新公式。与基于 C—w 方程解的设计方法相 

比，新公式并未采用小偏心率近距离假定，因此可 

适用于大偏心率远距离航天器的编队设计。与数值 

方法相比，文中的新公式将编队设计问题归结为求 

解几个简单的代数方程，大大缩小了计算量。最后， 

文章以一个仿真实例验证了新公式的正确性和有 

效性。 
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