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电推进在电磁编队飞行碰撞规避控制中的应用

摘要
由于地球磁场的影响，电磁编队可

以在近地轨道稳定飞行，通过改变电磁
卫星磁极的电流大小来保持一定的编队
队形．虽然地球磁场通常被看作偶极场，
并随地球旋转，但地球磁场与电磁力场
之间的相互作用被认为是一种内力．当
电磁卫星编队突然遇到障碍物需要积极
避障时，电磁力作为内力不能改变编队
方向，因此，必须对电磁卫星编队施加外
力，以实现碰撞规避控制．本文研究了电
推进技术在电磁卫星编队碰撞规避中的
应用．在此过程中，电推进提供编队转向
所需的外部推力，而电磁力作为辅助推
力共同作用实现碰撞规避．电推进采用
多模态霍尔推力器，基于模糊推断的
ＬＱＲ 重构控制方法进行碰撞规避过程的
控制，并通过数字仿真验证了控制方法
的有效性．
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０　 引言

　 　 与价格昂贵、结构复杂的卫星相比，小卫星编队具有低成本、高
性能和灵活性强等优点，已获得广泛应用．近年来，小卫星编队已成为

空间动力学和控制领域的热门课题．大多数研究者关注利用天然地磁

场的电磁力进行近地轨道的小卫星编队飞行，包括洛伦兹卫星编队

和电磁卫星编队［１］ ．Ｐｅｃｋ［１］首先提出了洛伦兹卫星编队的概念，Ｍａｉ［２］

分析了地球低轨的电磁卫星编队飞行的动力学和控制方法．洛伦兹卫

星是一种带静电的航天器，它可以通过与周围磁场的相互作用，为轨

道机动诱导洛伦兹加速度［３］ ．洛伦兹航天器通过无推进剂电磁推进，
可实现航天器交会［４⁃５］、航天器悬停［６⁃８］、编队飞行［９⁃１１］，以及行星捕获

和逃逸［１２⁃１３］、轨道倾角控制［１４］等多种应用［１５］ ．
学者们分析了地轨附近的小卫星编队飞行的动力学模型及编队

控制方法．文献［１６］研究了卫星间电磁力的最优重构轨迹和重构控

制，基于 Ｔｓｃｈａｕｎｅｒ⁃Ｈｅｍｐｅｌ 方程构建了非线性动力学模型，采用高斯

伪谱方法，通过数值模拟验证，实现了最优控制．文献［１７］分析了洛伦

兹卫星编队动力学模型，提出一种无推进的闭环控制方法并通过数

值仿真进行了验证．尽管已有文献讨论了各种各样保持编队飞行的控

制方法，但对动态碰撞规避过程的重构控制研究较少．
在地球低轨附近有许多废弃的卫星和空间碎片，这对在轨飞行

卫星编队构成了潜在威胁．因此，有必要研究电磁卫星编队为实现碰

撞规避的重构控制方法．假设地球磁场是一个随地球旋转的倾斜偶极

子，通过地球磁场与装有电磁线圈的磁性卫星的相互作用，可以很容

易实现稳定的编队控制．但是，电磁卫星之间的相互作用力是一种内

力，不能改变电磁卫星编队质心的初始动量，必须通过外部推进来完

成实际碰撞规避过程以满足所需的转向力． Ｓａａｊ 等［１７］ 首先提出了库

仑卫星编队采用电动推进器和库仑推进的混合推进下的碰撞规避方

案．Ｗａｎｇ［１８］将多模霍尔推力器成功地应用于碰撞过程中，为地球静止

轨道附近的库仑卫星编队提供外部推力．基于笔者前期工作，本文采

用霍尔推力器 Ｐ⁃７０ 作为电磁卫星编队碰撞规避过程的外部推进，采
用基于模糊推断的 ＬＱＲ 控制方法设计了碰撞规避过程的重构控制．

１　 电磁卫星编队的相对动力学模型

电磁卫星组成的卫星编队中，通过给卫星中线圈充电产生磁偶



　 　 　 　极子，如图 １ 所示．假设由两颗电磁卫星组成的编队

中，其线圈分别是 ａ 和 ｂ，通过线圈的电流和偶极子

的方向如图 １ 所示，偶极子的强度定义为 μ ＝ ＮｉＳｎ^ ，
其中 Ｎ 表示绕线匝数，ｉ 是流过线圈的电流，ｓ 表示

线圈的面积，ｎ^ 为单位方向向量．

图 １　 两星磁偶极子 ａ、ｂ 示例

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ ｏｆ ２ ｅｘａｍｐｌｅ ｍａｇｎｅｔｉｃ ｄｉｐｏｌｅｓ ａ ａｎｄ ｂ

对于给定的坐标系 ｏｘ′ｙ′ｚ′ ，ｄ 是偶极 Ｌ 和偶极

Ｆ 中心之间的距离， α 和 β 是绕轴旋转的偶极的旋

转角， θ 和 φ 是绕 ｘ′ 轴旋转的偶极子的旋转角．偶极

Ｌ 和偶极 Ｆ 的强度矢量如下：

μ
→

Ｌ ＝ （μＬｃｏｓα）ｘ′ ＋ （μＬｓｉｎαｃｏｓθ）ｙ′ ＋ （μＬｓｉｎαｓｉｎθ） ｚ′，

μ
→

Ｆ ＝ （μＦｃｏｓ β）ｘ′＋ （μＦｓｉｎ βｃｏｓ φ）ｙ′＋ （μＦｓｉｎ βｓｉｎ φ）ｚ′．
（１）

由于偶极 Ｌ 的相互作用，偶极 Ｆ 产生的磁力表

示为

Ｆｍｘ ＝
３μ０μＬμＦ

４πｄ４ （２ｃｏｓαｃｏｓβ － ｃｏｓ（φ － θ）ｓｉｎαｓｉｎβ），

Ｆｍｙ ＝
３μ０μＬμＦ

４πｄ４ （ｃｏｓαｓｉｎβｃｏｓφ ＋ ｓｉｎαｃｏｓβｃｏｓθ），

Ｆｍｚ ＝
３μ０μＬμＦ

４πｄ４ （ｃｏｓαｓｉｎβｓｉｎφ ＋ ｓｉｎαｃｏｓβｓｉｎθ）， （２）

式中 μ０ 为真空磁导率，而 μＬ 和 μＦ 分别表示偶极子 Ｌ
和偶极子 Ｆ 的强度．假设主、从卫星分别安装了 ３ 个

正交线圈，则主星和第 ｉ 个从星的磁偶极子的强度

矢量分别表示为

μ
→

ｌ ＝ ［μｌｘ，μｌｙ，μｌｚ］ Ｔ ，

μ
→

ｆｉ
＝ ［μｘｆｉ，μｙｆｉ，μｚｆｉ］

Ｔ ．
由于与主星的相互作用，第 ｉ 个从星的电磁

力为

Ｆ
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）， （３）

式中， μ
→

ｆｉ 表示第 ｉ 个从星磁偶极子的强度矢量．地球

磁场产生的磁场小于 １ μＮ，因此在控制过程中被

忽略［６］ ．
地心惯性（ＥＣＩ）坐标系 ＯＸＹＺ、主卫星和第 ｉ 个

从星如图 ２ 所示．

图 ２　 两星相对运动坐标系

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

ＯＺ 是沿着地球自转轴指向北极的，主星坐标系

的原点与主星的质心重合，ＯＸ 轴从地球中心指向主

卫星的轨道平面，ＯＹ 轴的方向指向正方位角，ＯＺ 轴

与 ＯＸ 和 ＯＹ 构成右手坐标系．对于地心惯性，主星和

第 ｉ 个从星的动力学方程分别写为

Ｒ
→̈
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＋
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， （４）

其中， ｍｌ 和 ｍｆｉ 分别是主星和第 ｉ 个从星的质量， Ｒ ｌ

和 Ｒ ｆｉ 分别是从地球中心到主星和第 ｉ 个从星的半径

矢量， μｅ 是引力常数， Ｆｍ
ｌ 和 Ｆｄ

ｌ 分别代表主卫星的电

磁力和干扰力， Ｆｍ
ｆｉ 和 Ｆｄ

ｆｉ 分别代表第 ｉ 个从星的电磁

力和干扰力．为了简化方程式，设

Ｆ
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Ｆ
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，

则主星和第 ｉ 个从星相对运动的动力学方程可表

示为

Ｒ
→̈

ｉ ＋
μｅ（Ｒ

→
ｌ ＋ Ｒ

→
ｉ）

‖ Ｒ
→

ｌ ＋ Ｒ
→

ｉ‖３
－
μｅ Ｒ

→
ｌ

Ｒ
→３

ｌ

＝ Ｆ
→

ｍｉ ＋ Ｆ
→

ｄｉ ． （５）

第 ｉ 个从星相对于主卫星的位置为 Ｒ
→

ｉ ＝ ｘｉ ｉ
→ ＋

ｙｉ ｊ
→ ＋ｚｉ ｋ

→
．假设主卫星在圆轨道上飞行，则 ω

→ ＝ ω０ ｋ
→

．

其中： ω０ ＝
μｅ

Ｒ３
１

是主星的轨道角速率，为常数， ω
→· ＝

０；ｋ
→

为主星坐标系中 Ｚ 轴方向上的单位向量．由于在
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重构过程中引入了电推来提供外部辅助力，其推力

表示 ｆｐ ＝ ［ ｆｐｘ，ｆｐｙ，ｆｐｚ］ ．将电磁力与电推进推力相结

合，用 ｆｍｐｉ 表示输入力， ｆｍｐｉ ＝ ｆｍｉ ＋ ｆｐｉ ．因此，将重构过

程的相对动力学方程改写为

ｘ̈ｉ ＝ ２ω ０ｙ
·

ｉ ＋ ω ２
０ｘｉ ＋

μ ｅ（Ｒ ｌ － ｘｉ）
Ｒ３

ｆｉ

－
μ ｅ

Ｒ２
ｌ

＋ ｆｍｐｘｉ ＋ ｆｄｘｉ，

ｙ̈ｉ ＝ ２ω ０ｘ
·

ｉ ＋ ω ２
０ｙｉ －

μ ｅｙｉ

Ｒ３
ｆｉ

＋ ｆｍｐｙｉ ＋ ｆｄｙｉ，

ｚ̈ｉ ＝
μ ｅｙｉ

Ｒ３
ｆｉ

＋ ｆｍｐｚｉ ＋ ｆｄｚｉ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï （６）

２　 改进的多模霍尔推力器及 ＬＱＲ 重构控制

如果障碍物突然出现在电磁卫星编队飞行的轨

道上，则会造成与从星的碰撞．为实现碰撞规避将此

过程描述为从星从当前轨道向更高轨道移动，而主

星保持其位置．即通过增大主从星之间的编队距离，
可以避开障碍物．在此过程中，第 ｉ 个跟踪卫星的状

态变量 Ｘｉ ＝ ［ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ，ｘ̇ｉ，ｙ̇ｉ，ｚ̇ｉ］ Ｔ ，为实现碰撞规避的

期望位置为 Ｘｄｉ ＝ ［ｘｄｉ，ｙｄｉ，ｚｄｉ，ｘ̇ｄｉ，ｙ̇ｄｉ，ｚ̇ｄｉ］ Ｔ ．此过程中

扰动 定 义 为 Ｄ ＝ ［ｄｘ，ｄｙ，ｄｚ］ Ｔ ， 系 统 输 出 Ｙ ＝
［ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ］ Ｔ ，则系统状态方程可写为

Ｘ̇ｉ ＝ ＡＸｉ ＋ Ｂ（Ｕ ＋ Ｄ），

Ａ ＝

０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １

ω２
０ －

μ ｅ

Ｒ３
ｆｉ

０ ０ ０ ２ω０ ０

０ ω２
０ －

μ ｅ

Ｒ３
ｆｉ

０ － ２ω０ ０ ０

０ ０ －
μ ｅ

Ｒ３
ｆｉ

０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｂ ＝
０３×３

Ｉ３×３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

Ｃ ＝
０３×３

Ｉ３×３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
． （７）

引入跟踪误差，误差方程描述为 ｅ̇ ＝ Ｘ̇ｉ － Ｘ̇ｄｉ ＝

Ａｅ ＋ Ｂ［ＢＴ（ＡＸｄｉ － Ｘ̇ｄｉ） ＋ Ｕ ＋ Ｄ］ ． 为避免抖动，采用

以下饱和函数设计反馈控制律：

Ｕ ＝ － ＢＴ（ＡＸｄｉ － Ｘ̇ｄｉ） ＋ Ｋｅ － ρｓａｔ ＢＴＰｅ
φ０

æ

è
ç

ö

ø
÷ ， （８）

式中 φ０ ＞ ０，ρ ＝ ｄｉａｇ［ρ ｘ，ρ ｙ，ρ ｚ］， ｄｉ ≤ ρ ｉ ｄｉ ，

ｓａｔ（ ｔ） ＝
ｔ，　 　 　 ｔ ＜ １，
ｓｇｎ（ ｔ），　 ｔ ≥ １．{

取 Ｊ ＝ １
２ ∫

∞

０
（ｅＴＱｅ ＋ ＵＴＲＵ） ，反馈控制增益取

为 Ｋ ＝ Ｒ －１ＢＴＰ，其中 Ｐ和Ｑ均为正定矩阵，且 Ｐ为黎

卡提方程 ＡＴＰ ＋ ＰＡ － ＰＢＲ －１ＢＴＰ ＋ Ｑ ＝ ０ 的唯一正

解．控制律 Ｕ 的全局渐近稳定性的简要证明如下：
定义李雅普诺夫函数为 Ｖ ＝ ｅＴＰｅ ，其中 Ｖ 是正

定的．取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数关于时间的导数，得到以下

关系：
Ｖ̇ ＝ ｅ̇ＴＰｅ ＋ ｅＴＰｅ̇ ＝ ｅＴ［（ＡＴＰ ＋ ＰＡ － ＰＢＲ －１ＢＴＰ） －

ＰＢＲ －１ＢＴＰ］ｅ ＋ ２ｅＴＰＢ［Ｄ － ρｓａｔ（ＢＴＰ ｅ
φ０

）］ －

ｅＴ（Ｑ ＋ ＰＢＲ －１ＢＴＰ）ｅ － ２（ＢＴＰｅ） Ｔ·

［ρｓａｔ（ＢＴＰ ｅ
φ０

） － Ｄ］ ≤－ ｅＴ（Ｑ ＋ ＰＢＲ－１ＢＴＰ）ｅ，

可以看出系统是渐近稳定的．
基于李雅普诺夫稳定性理论， ｅ 全局收敛到 ０．

利用 ＬＱＲ 设计的控制器可以实现电磁卫星编队的

重构控制．然而，由于控制律完全由系统状态方程和

重构时间决定，而电推进的推力完全由参数 Ｑ 和 Ｒ
的选择决定，如果考虑变量信息，控制器在重构过程

中能更好地满足编队的自治性要求．为了增加自主

性，设计了一种模糊逻辑控制器来改变和调整 ＬＱＲ
控制器的性能．模糊逻辑系统采用位置误差和电动

力系统的输入作为控制系统的输入．模糊集的选取

如图 ３ 所示．通过选择 ４ 组 Ｑ 和 Ｒ 的值，控制增益 Ｋ
的取值分为 ４ 种情况：极小推力（Ｂ）、小推力（Ｗ）、
中等推力（Ｚ）和较大推力（Ｄ）．

３　 仿真结果及分析

本文采用了一颗主星和两颗从卫星组成的电磁

卫星编队．主导卫星围绕着半径为 ７ ０００ ｋｍ 的圆形

轨道飞行，两颗从卫星位于主导卫星的两侧，它们共

享围绕主星飞行的相同轨道，如图 ２ 所示．主星和两

颗从星都装有三维磁偶极子．假设两颗从星的磁偶

极子间无相互作用，初始形成的相对运动轨迹为

ｘ ＝ ５０ｓｉｎ（ω ０ ｔ ＋
π
６
），

ｙ ＝ １００ｃｏｓ（ω ０ ｔ ＋
π
６
），

ｚ ＝ ５０ ３ ｃｏｓ（ω ０ ｔ ＋
π
６
） ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

２８１
白敬，等．电推进在电磁编队飞行碰撞规避控制中的应用．
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图 ３　 模糊函数集

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ４　 仿真结果

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　 　 如果障碍物飞越编队，卫星编队需要增加编队

的距离以实现碰撞规避．假设重构后的相对运动轨

迹如下：

ｘ ＝ １５０ｓｉｎ（ω ０ ｔ ＋
π
６
），

ｙ ＝ ３００ｃｏｓ（ω ０ ｔ ＋
π
６
），

ｚ ＝ １５０ ３ ｃｏｓ（ω ０ ｔ ＋
π
６
） ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

由于电磁力只维持初始相对运动，因此碰撞避

免过程可以描述为电磁力将其初始相对运动轨迹改

变为重构后的期望轨迹．在整个计算过程中，为了保

持编队队形，参数选为

μ
→

ｌ ＝ μ
→

ｆ１
＝ μ

→
ｆ２
＝ ［μ ｘ，μ ｙ，μ ｚ］ Ｔ，

μ ｘ ＝ μ ｙ ＝ μ ｚ ＝ ０．８ × １０５，
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　 　 μ ｅ ＝ ３􀆰 ９８６ ５ × １ ０１４ ，
ｍｌ ＝ ｍｆ１

＝ ｍｆ２
＝ １００，

Ｆｄ ＝ ［ － １．０２７，６．３，－ ２．５］ × １０ －５ ，
Ｑ ＝ ｄｉａｇ［１，１，１，１００，１００，１００］ ，
Ｒ ＝ ｄｉａｇ［０．０１，０．０１，０．０１］ ，
ρ ＝ ３ × １０４ × Ｉ３×３ ，
φ０ ＝ ２ × １０３ ．
从星的初始和最终状态为

Ｘｆ１０
＝ ［５０，１００，８６．６］ ，

Ｘｆ１ｄ
＝ ［１５０，３００，２５９．８］ ，

Ｘｆ２０
＝ ［ － ５０， － １００， － ８６．６］ ，

Ｘｆ２ｄ
＝ ［ － １５０， － ３００，－ ２５９．８］ ．

其中 μ ｘ、μ ｙ、μ ｚ 单位为 Ａ·ｍ２，μ ｅ 单位为 ｍ２·ｓ －３，Ｆｄ

单位为 Ｎ，Ｘｆ１０、Ｘｆ１ｄ、Ｘｆ２０、Ｘｆ２ｄ 的单位均为 ｍ．
仿真结果如图 ４ 所示．图 ４ａ、４ｂ 和 ４ｃ 显示了初

始轨迹和从星的期望轨迹之间的位置误差．图 ４ｄ、４ｅ
和 ４ｆ 显示了初始轨迹和从星期望轨迹之间的速度

误差．图 ４ｇ 和 ４ｈ 显示了从星电推进在 ｘ 轴、ｙ 轴和 ｚ
轴的推力大小．从仿真结果可以看出，电磁卫星编队

实现了碰撞规避重构过程．

４　 结论

本文首先分析了两颗电磁卫星的相对运动动力

学模型，然后，阐述了基于模糊推理的 ＬＱＲ 重构控

制方法．通过模糊推理系统，电推进可以根据实际编

队的距离自动调整输出推力以提供电磁卫星编队在

碰撞规避过程中的转向需要．最后，通过数值仿真进

行了验证．
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