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基于内力的卫星编队飞行动力学建模

摘要
基于内力的卫星编队飞行凭借良好

的性能正日益受到重视，但由于该类编
队的控制力对卫星间的相对位置和相对
姿态均高度敏感，并且控制力和控制力
矩之间存在耦合，给动力学建模带来了
很大的挑战．首先，建立了六自由度的内
力编队姿轨耦合动力学模型，该动力学
模型利用了控制力和控制力矩的耦合效
应，可以同时针对编队卫星的相对位置
和相应姿态设计相应的控制律，从而实
现编队的六自由度协同控制．最后，通过
采用伪谱法求解编队构型的重构问题，
对该动力学模型进行了验证．
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０　 引言

　 　 卫星编队［１］是由多颗卫星组成的系统，在围绕中心天体运动的

同时，彼此形成特定的编队构形，在运动的过程中，卫星协同工作（包
括星间通信、信息交互、姿态和轨道协同等），共同完成空间任务．近年

来，光子激光推进器（ＰＬＰ）、电磁推进和静电力（库伦力）控制等新概

念推进器的出现，使得内力控制的卫星编队飞行［２］成为可能．
基于内力的编队飞行大多采用电磁力［３⁃４］、库伦力［５⁃６］等保守力

实现卫星相对位置和相对姿态的控制，与传统的化学推进卫星相比，
采用内力来控制卫星的质心运动具有无需消耗工质、延长任务寿命、
无羽流污染、消除质心摆动、可实现控制力连续变化等优点．但由于内

力编队飞行控制力的特性，其控制力和控制力矩耦合，对卫星间的相

对位置和相对姿态均高度敏感，具有很强的非线性和不确定性，传统

的编队动力学模型［７］和控制方法［８］不能适应这样的要求，无法适应

姿轨联合控制的需求．本文将推导内力编队的姿轨耦合动力学模型，
并采用伪谱法就内力编队的重构问题进行仿真，对该动力学模型进

行验证．

１　 相对轨道动力学建模

不同于常规的卫星编队，内力编队的控制力具有如下特点：
１） 对于内力编队，其控制力（如电磁力和库伦力）均为保守力，

不能改变编队系统质心的运动，但可以改变单星的运动状态；
２） 控制力具有很强的非线性，这体现在控制力是卫星间相对状

态的非线性函数，例如电磁力 ／库伦力与卫星相对距离的幂成反比；
３） 编队卫星的姿轨耦合效应主要体现在控制力和控制力矩之间

的耦合作用，如切向的电磁力会引起电磁力矩的产生［９］、不经过质心

的库伦力会产生附加力矩；
４） 在内力场作用下，编队系统内的各卫星也是耦合的，改变一颗

卫星的控制量，将引起编队内所有卫星受力的变化，“牵一发而动全

身”．
正是由于内力编队卫星中的控制力具有如此多的特性，因此有

必要考虑姿轨耦合效应，建立六自由度的动力学模型，为内力编队卫

星的姿轨联合控制奠定基础．
将内力编队卫星的相对轨道动力学方程写在常规定义的 Ｈｉｌｌ 坐



　 　 　 　标系 Ｌ下．设编队内从星 ｉ相对于主星 ｃ的位置矢量

ｒ 在 Ｈｉｌｌ坐标系中的表达式为 ｒ ＝ ［ｘ，ｙ，ｚ］ Ｔ，相对控

制加速度 ａ 在 Ｈｉｌｌ坐标系中的表达式为 ａ ＝ ［ａｘ，ａｙ，
ａｚ］ Ｔ，当不考虑轨道摄动时， 相对轨道动力学模

型为［４］
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其中 μ 为地球引力常数，ｒｃ 为主星到地心的距离，θ
为主星的真近点角．

２　 相对姿态动力学建模

由于控制力（如电磁力、不过质心的库伦力等）
会引起附加力矩的产生，这些附加力矩可以视为控

制力矩的一部分，但往往由于幅值有限，因此还需辅

助控制力矩陀螺（ＣＭＧ）等姿态控制元件，实现编队

卫星间相对姿态的控制．
不考虑干扰力矩时，主星 ｃ 的姿态动力学模

型为
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Ｉｃω̇ｃ ＋ ω ｃ × （Ｉｃω ｃ） ＝ Ｔｅｃ ＋ Ｔｃｃ， （３）
其中 ｑｃ ＝ ［ｑｃ０，ｑＴｃｖ］ Ｔ是主星的姿态四元数，ω ｃ 是姿态

角速度，Ｉｃ 是转动惯量矩阵，Ｔｅｃ 为附加力矩，Ｔｃｃ 为控

制力矩陀螺系统的控制力矩，􀱋表示四元数乘法．编
队内第 ｉ 个从星的姿态动力学模型与式（２）、（３） 类

似，下标标记为 ｉ．
从星本体系相对于主星本体系的姿态角速度

ω ｃ 定义如下， 所对应的姿态四元数即为 ｑ ＝
［ｑ０，ｑｖ］：

ω ｒｉ ＝ ω ｉ － Ａｉｃω ｃ， （４）
其中 Ａｉｃ 为主星本体系到从星本体系的转换矩阵．

将主星和从星的附加力矩与控制力矩之和分别

记为合控制力矩Ｔｃ 和Ｔ ｉ，对式（４）求导，可得从星相

对于主星的姿态动力学方程：
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当 Ｉｃ ＝ Ｉｉ ＝ Ｉ ＝ ｄｉａｇ［ Ｉ１，Ｉ２，Ｉ３］满足 Ｉ１ ＝ Ｉ２ ＝ Ｉ３时，
可定义等效合控制力矩 ＴΔｒｉ 为

ＴΔｒｉ ∶ ＝ Ｔ ｉ ＝ ＩＡｉｃＩ
－１Ｔｃ ＝ Ｔ ｉ － ＡｉｃＴｃ ． （６）

忽略下标 ｒｉ，可以得到用相对姿态四元数的二

阶形式描述的姿态动力学方程：
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式（４）和（７）构成了内力编队飞行相对姿态的

动力学模型，该模型形式复杂，具有很强的非线性．
控制量 ＴΔ 的引入能保证姿轨耦合效应的充分利用，
将附加力矩视为控制力矩的一部分，而非干扰力矩；
此外，ＴΔ 内含有 Ｔ ｉ 和 Ｔｃ 这两个控制量，因此可通过

最优控制问题的求解，实现姿态控制的分配．

３　 六自由度姿轨耦合动力学模型

对于考虑姿轨耦合效应的动力学模型，联立式

（１）和（７），将 ｘ ＝ ［ｒＴ，ｅＴ］和 ｕ ＝ ［ａＴ，ＴＴΔ］ Ｔ 作为状态

变量和控制变量，则六自由度相对动力学模型可写

为如下形式：
ｘ̈ ＝ ｇ（ｘ，ｘ̇） ＋ Ｃｕ． （８）
基于该动力学模型，将附加力矩设为控制力矩

的一部分，实现姿轨耦合效应的充分利用．针对编队

卫星的相对位置和相对姿态设计控制律，可同时得

到所需的控制力和控制力矩，从而实现内力编队卫

星的姿轨协同控制．

４　 内力编队的重构问题仿真

为了验证上述姿轨耦合动力学模型，以下将采

用伪谱法［１０］求解编队构型重构问题［１１］ ．
以 ４ 星编队的重构问题为仿真算例，编队重构

的目的是转移至另一相对轨道．为了简化问题，假设

４ 颗卫星的机动轨迹相对于原点旋转对称，在转移

过程中始终在机动平面上保持正方形的构形．将卫

星 Ａ视为从星 １，卫星 Ｄ视为主星，仿真中的参数选

取如表 １所示．

４３１
陈晶，等．基于内力的卫星编队飞行动力学建模．
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表 １　 ４ 星共面编队的仿真参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｆｏｕｒ⁃ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｐｌａｎａｒ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ

参数 参数值

卫星质量 ／ ｋｇ ２５０

转动惯量 ／ （ｋｇ·ｍ２） １６０

初始参考轨道半径 ／ ｋｍ ７ ２００

终止参考轨道半径 ／ ｋｍ ７ ２００

最大磁矩 ／ （Ｈ ／ ｍ） ８１ ２５０

ＣＭＧ最大输力矩 ／ （Ｎ·ｍ） １

主星姿态四元数 ［０􀆰 ９５３ ９，－０􀆰 ２，０􀆰 ２，－０􀆰 １］ Ｔ

主星姿态角速度 ／ （ ｒａｄ ／ ｓ） ［－０􀆰 ０１，０􀆰 ０２，０􀆰 ０１］ Ｔ

［Ω，ｉ，ω，θ０］ ／ （°） ［２０　 １０　 ５　 ０］
Ｋｐ ｄｉａｇ（０􀆰 ２，０􀆰 ２，０􀆰 ２）
Ｋｄ ｄｉａｇ（６􀆰 ０，６􀆰 ０，６􀆰 ０）

初始相对姿态四元数的矢部为 ｑｖｉ ＝ ［ － ０􀆰 ７，
０􀆰 ５， － ０􀆰 １］ Ｔ ．相对位置的始、末标称状态（其中 β ｉ 和

β ｆ 均由伪谱法优化设计得到） 选取为

ｘｉ ＝ ５ｓｉｎ（ｎｉ ｔ ＋ β ｉ），
ｙｉ ＝ １０ｃｏｓ（ｎｉ ｔ ＋ β ｉ），

ｚｉ ＝ ５ ３ ｓｉｎ（ｎｉ ｔ ＋ β ｉ），
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经过仿真计算，机动过程中，从星 １ 的相对位移

和相对速度的变化如图 １ 所示，相对位移的始、末相

对误差分别为 １􀆰 ２５ ％和 ２􀆰 １８ ％

图 １　 ４星编队构型重构的相对平动（从星 １相对于主星）
Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｆｏｕｒ⁃ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｐｌａｎａｒ ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
（ｔｈｅ １ｓｔ ｄｅｐｕｔｙ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｗｉｔｈ ｒｅｓｐｅｃｔ ｔｏ ｔｈｅ ｃｈｉｅｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ）

从星 １的相对姿态四元数和控制力矩的变化情

况如图 ２所示．主星的控制力矩与从星 １ 的大小相

同，方向相反，相对姿态四元数的稳态误差小

于 ０􀆰 ０３．
仿真结果显示，基于六自由度的姿轨耦合动力

学模型，可以实现姿轨联合控制．对于编队卫星的相

对轨道控制，内力编队虽无法改变编队质心的运动

轨迹，但可以控制卫星间的相对位置．对于编队的相

图 ２　 ４星编队构型重构的相对转动

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｒｅｌａｔｉｖｅ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｆｏｕｒ⁃ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｐｌａｎａｒ ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

对姿态控制，使用本文所推导的动力学模型，可以充

分利用内力产生的附加力矩，并实现姿态控制的

分配．

５　 结论

内力编队卫星具有众多的优点，具有一定的应

用前景．但由于其控制力对卫星间的相对位置和相

对姿态均高度敏感，具有很强的非线性和不确定性，
并且控制力和控制力矩之间存在耦合，给内力编队

卫星的动力学建模带来了难题．
本文充分利用控制力和附加力矩间的耦合效

应，建立了六自由度的姿轨耦合动力学模型，并基于

此动力学模型，采用伪谱法就内力编队的重构问题

进行了仿真，验证了该动力学模型的可行性．仿真结

果显示，利用该动力学模型可以实现内力编队卫星

相对位置和相对姿态的协同控制．
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