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摘要：为提高椭圆参考轨道编队的精度，研究了一种无摄动椭圆参考轨道的卫星编队飞行设计方法。本方法是在犚犃犆

坐标系下研究两星相对运动问题。利用犚犃犆坐标系下的敏感矩阵，将轨道根数差与从星的犚犃犆坐标建立联系，从而推

导出椭圆轨道编队设计算法。利用此算法设计出３种主从形式的编队队形，分别是沿轨编队、穿轨编队和同轨迹编队。

仿真验证表明，沿轨编队的位置、速度误差均为０；穿轨编队被证明为不符合实际的编队队形；而同轨迹编队的位置误差

控制在毫米量级，速度误差控制在毫米／秒量级。利用本方法设计的编队轨道精度很高，可以满足当前编队飞行任务的

要求。
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１　引　言

　　卫星编队飞行在近些年得到了广泛的关注与

应用。卫星编队飞行是指多颗小卫星在围绕地球

运动的同时，彼此之间形成特定形状的编队［１］。

由于小卫星编队不仅可以代替单颗大卫星完成某

些复杂的空间任务，而且在体积、性能、费用等方

面与单颗大卫星比具有明显的优势，所以卫星编

队飞行得到了航天界的广泛关注。

Ｈｉｌｌ方程是卫星编队设计的经典方法，多年

来有很多基于 Ｈｉｌｌ方程解析解的编队设计研

究［２３］。这些研究着眼于相对运动，提供了快速的

卫星编队轨道设计使之满足任务要求，比如近地

点或远地点的最小相对距离要求，或特殊几何编

队形状要求等。但Ｈｉｌｌ方程具有一定的局限性，

它要求参考轨道必须为圆轨道。这一条件使得

Ｈｉｌｌ方程不能应用于椭圆轨道编队设计。本文重

点研究的是利用犚犃犆坐标系，基于几何方法的

非摄动椭圆参考轨道的编队设计方法。建立了轨

道根数差与犚犃犆坐标系下各坐标的关系，利用

推导出的相对运动方程可以设计出满足航天任务

要求的编队飞行轨道。

２　相对运动方程

２．１　坐标系

研究椭圆轨道编队设计，一般需要利用两个

坐标系，一个是地心（第一）赤道坐标系［４］，也称作

地心惯性坐标系（ＥＣＩ），一个是相对轨道坐标系。

ＥＣＩ坐标系是惯性坐标系，卫星在惯性空间

的矢径向量和速度向量均在此坐标系下定义。

根据编队飞行任务的要求和实现方式，卫星

编队模型可以分为很多种，其中最常见的是主从

星（ＣｈｉｅｆＤｅｐｕｔｙ）模型
［５］。设主星轨道为参考轨

道，参考轨道用轨道根数向量σ＝［犪，犲，犻，Ω，ω，

犕０］表示。在犈犆犐坐标下主星的矢径向量狉、速

度向量狏与轨道根数σ的关系为
［６］：

狉＝狉·犐狉， （１）

狏＝狏·犐狏， （２）

式中：

狉＝
犪（１－犲２）

１＋犲ｃｏｓ犳
，

犐狉＝

ｃｏｓΩｃｏｓ狌－ｓｉｎΩｃｏｓ犻ｓｉｎ狌

ｓｉｎΩｃｏｓ狌－ｃｏｓΩｃｏｓ犻ｓｉｎ狌

ｓｉｎ犻ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅狌

，

狏＝ μ
犪（１－犲２槡 ）

，

犐狏＝

－ｃｏｓΩ（ｓｉｎ狌＋犲ｓｉｎω）－ｓｉｎΩｃｏｓ犻（ｃｏｓ狌＋犲ｃｏｓω）

－ｓｉｎΩ（ｓｉｎ狌＋犲ｓｉｎω）＋ｃｏｓΩｃｏｓ犻（ｃｏｓ狌＋犲ｃｏｓω）

ｓｉｎ犻（ｃｏｓ狌＋犲ｃｏｓω

熿

燀

燄

燅）

，

这里，犐狉和犐狏 为单位向量，表示主星矢径向量狉

和狏速度向量的方向；狉和狏为标量，表示矢径向

量狉和速度向量狏的大小；犳为主星真近点角；狌

为纬度幅角，狌＝ω＋犳，μ为地球引力常数。

为研究航天器相对运动，需要建立能够描述

相对运动的坐标系。这里，引入一个特殊的相对

运动坐标系—犚犃犆坐标系。犚犃犆坐标系如图１

所示。

图１　犚犃犆坐标系

Ｆｉｇ．１　犚犃犆ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

犚犃犆坐标系的坐标原点为主星的质心，故

犚犃犆坐标系不是惯性坐标系，坐标系随主星在惯

性空间旋转。犚犃犆坐标系的坐标轴比较特殊，它

是介于直角坐标系和球坐标系之间的坐标系，所

以在介绍犚犃犆坐标系的坐标轴之前，需要引入

一个辅助坐标球面。辅助球面的球心是地心，半

径为主星的矢径大小。如果主星为椭圆轨道，则

辅助球的半径随时间不断变化。辅助球建立之后

就可以建立犚犃犆坐标系了。坐标轴犚为地心与

主星的连线，犚为直线轴，方向为主星矢径方向。

犃轴与犆 轴均为曲线坐标轴，犃轴为辅助球面与
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主星轨道面的交线，方向指向卫星飞行方向。犆

轴为辅助球面过主星的大圆［６］，方向为与犚轴和

犃 轴构成右手系的方向。三个轴的单位矢径向量

和速度向量如下：

犚＝
狉
狉
，　　

ｄ犚
ｄ狋
＝
狏
狉
－
狉·狏
狉３
狉，

犆＝
狉×狏

｜狉×狏｜
，

ｄ犆
ｄ狋
＝０，

犃＝犆×犚，

ｄ犃
ｄ狋
＝犆×

ｄ犚
ｄ狋
， （３）

在犚犃犆坐标系中，用狓表示从星的径向分

量（犚轴方向），狓为狉犱 和狉的差；沿轨（犃方向）和

穿轨（犆方向）分量分别用狔和狕表示，其值为图

１中的沿辅助球表面测得的曲线长度。用数学式

可以表示为：

狓＝狉犱－狉，狓＝
狉犱·狏犱
狉犱

－
狉·狏
狉

， （４）

狔＝狉φ，
狔＝［（狉·狏）／狉］φ＋狉


φ， （５）

狕＝狉ξ，
狕＝［（狉·狏）／狉］ξ＋狉


ξ， （６）

式中：

φ＝ａｒｃｓｉｎ（犚ｄ·犃），


φ＝

１

ｃｏｓφ
犚ｄ·

ｄ犃
ｄ狋
＋
ｄ犚ｄ
ｄ狋
·（ ）犃 ，

ξ＝ａｒｃｓｉｎ（犚ｄ·犆），


ξ＝

１

ｃｏｓξ

ｄ犚ｄ
ｄ狋
·（ ）犆 ．

犚ｄ表示从星在犚犃犆坐标系下的矢径向量在

犚 轴方向的单位向量。

　　式（４）～（６）表示出从星相对主星在犚犃犆坐

标系下的真实位置和真实速度。

２．２　犚犃犆坐标系下的敏感矩阵

敏感矩阵定义为狉相对于轨道根数σ各元素

的一阶偏导数矩阵，某坐标系下的敏感矩阵可以

写成：

犛＝
狉

［犪
狉

犲
狉

犻
狉

Ω
狉

ω
狉

 ］犕 ３×６

， （７）

犛表征了某坐标系下的矢径向量相对各轨道

根数的变化率。

文献［７］中推导出了犚犃犆坐标系的敏感矩

阵：

犛犚犃犆＝

狉
犪
－
３狀（狋－狋０）犲ｓｉｎ犳

２ １－犲槡
２

－犪ｃｏｓ犳 ０ ０ ０
犪犲ｓｉｎ犳

１－犲槡
２

－
３犪狀（狋－狋０）１－犲槡

２

２狉
犪＋

狉

１－犲（ ）２ ｓｉｎ犳 ０ 狉ｃｏｓ犻 狉
犪２

狉
１－犲槡

２

０ ０ 狉ｓｉｎ狌 －狉ｓｉｎ犻ｃｏｓ狌

烄

烆

烌

烎０ ０

， （８）

　　对于编队飞行，Δσσ，所以可以写成：

犛犚犃犆＝
Δ犚

Δ［犪
Δ犚

Δ犲
Δ犚

Δ犻
Δ犚

ΔΩ
Δ犚

Δω
Δ犚

Δ ］犕 ３×６

，（９）

这样，敏感矩阵犛犚犃犆就建立起了主从星的轨道根

数差（犛域列方向）和犚犃犆下各坐标方向上的位

置差（犛域行方向）之间的关系。换言之，已知轨

道根数差Δσ就可以通过犛犚犃犆Δσ求出从星在相对

坐标系犚犃犆中各坐标的值。由式（８）、（９）可得：

狓＝
狉
犪
－
３狀（狋－狋０）犲ｓｉｎ犳

２ １－犲槡（ ）２ Δ犪－犪ｃｏｓ犳Δ犲＋
犪犲ｓｉｎ犳

１－犲槡
２
Δ犕

狔＝ －
３狀（狋－狋０）１－犲槡

２

２（ ）狉
Δ犪＋ 犪＋

狉

１－犲（ ）２ ｓｉｎ犳Δ犲＋犪
２

狉
１－犲槡

２
Δ犕＋狉（Δω＋ΔΩｃｏｓ犻）

狕＝狉Δ犻ｓｉｎ狌－狉ΔΩｓｉｎ犻ｃｏｓ

烅

烄

烆 狌

， （１０）
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狓＝－
狀犲ｓｉｎ犳

２ １－犲槡
２
＋
３犪２

狉２
狀２（狋－狋０）犲ｃｏｓ（ ）犳 Δ犪＋狀 １－犲槡

２ 犪
３

狉（ ）２ Δ犲ｓｉｎ犳＋犲狀犪
３

狉（ ）２ Δ犕ｃｏｓ犳
狔＝

３犪２

狉
狀２（狋－狋０）犲ｓｉｎ犳－

３犪狀 １－犲槡
２

２（ ）狉
Δ犪＋ 狀 １－犲槡

２ １＋
狉

犪（１－犲２（ ）） 犪３

狉（ ）２ ｃｏｓ犳＋犪犲狀ｓｉｎ
２
犳

（１－犲２）
［ ］３

２
Δ犲－

犲狀ｓｉｎ犳
犪３

狉（ ）２ Δ犕＋犪犲狀ｓｉｎ犳
１－犲槡

２
Δω＋

犪犲狀ｃｏｓ犻ｓｉｎ犳

１－犲槡
２
ΔΩ

狕＝
犪狀

１－犲槡
２
［ｓｉｎ犻（ｓｉｎ狌＋犲ｓｉｎω）ΔΩ＋（ｃｏｓ狌＋犲ｃｏｓω）Δ犻

烅

烄

烆
］

，

（１１）

式中，狀＝ μ
犪槡３
。

式（１０）、（１１）建立了椭圆参考轨道相对运动

的几何关系。

３　椭圆轨道编队设计算法

　　 由式（１０）可知，相对坐标系犚犃犆中各坐标

的值可以表示成轨道根数差Δσ的多项式，但Δσ

中只有Δ犪包含长期变化项。为使编队不发散，

必须将多项式中的长期变化项消除，即令Δ犪＝０。

这样可简化为：

狓＝－犪ｃｏｓ犳Δ犲＋
犪犲ｓｉｎ犳

１－犲槡
２
Δ犕

狔＝ 犪＋
狉

１－犲（ ）２ ｓｉｎ犳Δ犲＋犪
２

狉
１－犲槡

２
Δ犕＋

　　狉（Δω＋ΔΩｃｏｓ犻）

狕＝狉Δ犻ｓｉｎ狌－狉ΔΩｓｉｎ犻ｃｏｓ

烅

烄

烆 狌

，（１２）

下文以沿轨编队、穿轨编队和同星下点轨迹

编队（也称作跟随编队）为例介绍椭圆轨道编队的

设计方法。

３．１　沿轨编队设计

沿轨编队指的是从星仅在犃 方向上运动的

编队。由于在这种编队下，从星仅在沿轨方向上

运动，所以矢径方向（犚向）和穿轨方向（犆向）的

分量均为０。由可知Δ犲＝Δ犕＝Δ犻＝ΔΩ＝０。于

是式（１２）可以化为：

狓＝０，狔＝狉Δω，狕＝０， （１３）

所以沿轨编队唯一需要设计的参数为Δω。如果

已知主星在近地点（犳＝０°）时两星的相对距离ρ０，

则可以求出Δω：

Δω＝
ρ０

犪（１－犲）
， （１４）

这样，利用式（１４）便可以求出沿轨编队的轨道根

数差，从而可以求出从星的轨道根数。

３．２　穿轨编队设计

穿轨编队指的是从星仅在犆方向上运动的

编队。由于在这种编队下，从星仅在穿轨方向上

运动，所以矢径方向（犚向）和沿轨方向（犃 向）的

分量均为０。由式（１２）可知Δ犲＝Δ犕＝Δω＝ΔΩ

＝０。设主星的ω＝０°，于是可以化为：

狓＝０，狔＝０，狕＝狉ｓｉｎ犳Δ犻， （１５）

所以穿轨编队唯一需要设计的参数为Δ犻。如果

确定了主星在犳＝９０°时（此处不能取近地点犳＝

０°，因为这会导致ｓｉｎ犳＝０）两星的相对距离ρ９０，

则可以求出Δ犻：

Δ犻＝
ρ９０

犪（１－犲２）
， （１６）

这样，利用式（１６）便可以求出穿轨编队的轨道根

数差，从而可以求出从星的轨道根数。

虽然利用式（１２）可以推导出穿轨编队的计算

公式，但分析式（１５）可以得出，当犳＝０°、犳＝１８０°

和犳＝３６０°时，狕＝０，此时两星将会发生碰撞。所

以在实际编队飞行队形设计中将不会采用穿轨编

队。为避免穿轨编队的两星相撞问题，可以采用

改变坐标狓和狔 的方法，即合理设计轨道根数，

使时狕＝０保证狓≠０或狔≠０，这样就可以避免发

生在近地点和远地点处的两星相撞。

３．３　跟随编队设计

跟随编队的特点是两颗卫星共享同一星下点

轨迹。从星下点轨迹角度观察两星的运动，两星

一前一后，从星一直跟随主星沿同一轨迹飞行，所

以这种编队也称为跟随编队。为使两星的星下点

相同，必须令两星的偏心率、轨道倾角和近地点幅

角相等［８］，于是便有Δ犲＝Δ犻＝Δω＝０，则式（１２）

可化简为：

狓＝
犪犲ｓｉｎ犳

１－犲槡
２
Δ犕 　　　

狔＝
犪２

狉
Δ犕 １－犲槡

２＋狉ΔΩｃｏｓ犻

狕＝－狉ΔΩｓｉｎ犻ｃｏｓ

烅

烄

烆 狌

，（１７）
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设主星位于近地点处两星的距离为ρ０，则由 式（１７）可得：

　　ρ０＝ 狓
２
０＋狔

２
０＋狕槡

２
０＝犪

１＋犲
１－犲

Δ犕
２＋（１－犲）２（ｃｏｓ２犻＋ｓｉｎ２犻ｃｏｓ２ω）ΔΩ

２＋２Δ犕ΔΩ １－犲槡
２ｃｏｓ槡 犻， （１８）

　　仅由式（１８）还无法解出Δ犕 和ΔΩ两个未知

数，所以需要再建立一个关于Δ犕 和ΔΩ的方程。

Ｓａｂｏｌ在文献［９］中推导出了共星下点轨迹的两

颗卫星Δ犕、ΔΩ以及地球旋转角速度ω犲 之间的

关系式：

ΔΩ＝－
ω犲
狀
Δ犕 ， （１９）

这样，联立式（１８）、（１９）便可以解得Δ犕 和ΔΩ。

Δ犕＝±ρ
０

犪
１＋犲
１－犲

－２
ω犲 １－犲槡

２ｃｏｓ犻

狀
＋
ω
２
犲（１－犲）

２

狀２
（ｃｏｓ２犻＋ｓｉｎ２犻ｃｏｓ２ω槡 ）

ΔΩ＝
ω犲ρ０
犪狀

１＋犲
１－犲

－２
ω犲 １－犲槡

２ｃｏｓ犻

狀
＋
ω
２
犲（１－犲）

２

狀２
（ｃｏｓ２犻＋ｓｉｎ２犻ｃｏｓ２ω槡

烅

烄

烆
）

　． （２０）

这样，在给定主星轨道根数和主从星初始相对距

离时，就可以求出主从星的轨道根数差，从而可以

确定出符合编队要求的从星轨道。

４　仿真验证

　　 下面根据前面给出的椭圆轨道设计算法进

行仿真验证。

设主星的轨道根数为：犪＝２４０００ｋｍ，犲＝

０．４１２５，犻＝１５°，Ω＝５０°，ω＝０°，犕０＝０°。主从星

初始相对距离ρ０＝１ｋｍ（沿轨编队和跟随编队）

或ρ９０＝１ｋｍ（穿轨编队）。以下各编队的仿真均

按以上参数进行计算，并假设主从星均为无摄动

的二体运动轨道。

为验证算法的精确度，需要对算法的误差进

行分析。由式（９）可知，在推导轨道根数差和

犚犃犆坐标关系的时候进行了近似计算，将偏微分

矩阵近似成线性化矩阵，在这一过程中引入了误

差。为衡量这一误差的大小，可由下面方法进行

计算分析。

首先，犚犃犆坐标系下的坐标真值可由式（４）

～（６）求得，表示为（狓狋，狔狋，狕狋）。而实际设计出的

轨道参数由上一节给出的方法求得，然后利用式

（１０）求出设计后的犚犃犆坐标，表示为（狓，狔，狕）。

最后计算（狓狋，狔狋，狕狋）与（狓，狔，狕）的范数犘ｅ。犘ｅ表

示的是设计轨道的位置误差。

犘ｅ＝ （狓狋－狓）
２＋（狔狋－狔）

２＋（狕狋－狕）槡
２ ，（２１）

同样可以求出设计轨道的速度误差：

犞ｅ＝ （狓狋－狓）
２＋（狔狋－狔）

２＋（狕狋－狕）槡
２ ，（２２）

通过犘ｅ和犞ｅ的值来评估设计算法的精度。

４．１　沿轨编队仿真

从星在沿轨编队中仅有沿轨方向的运动分

量，因为已知ρ０ ＝１ｋｍ，由式（１４）可得 Δω＝

０．００４０６°。其他所有轨道根数差均为０，则主从

星轨道根数如表１所示。

表１　沿轨编队主从星轨道根数

Ｔａｂ．１　Ｏｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｃｈｉｅｆａｎｄ

ｄｅｐｕｔｙｉｎｉｎｔｒａｃｋｆｏｒｍａｔｉｏｎ

参数 主星 从星

半长轴犪／ｋｍ ２４０００ ２４０００

偏心率犲 ０．４１２５ ０．４１２５

轨道倾角犻／（°） １５ １５

升交点赤经Ω／（°） ５０ ５０

近地点幅角ω／（°） ０ ０．００４０６

初始平近点角犕０／（°） ０ ０

　　图２描述了从星在一个轨道周期内在沿轨方

向上的位置和速度的变化曲线。从图２可以看出

两星最小距离为１ｋｍ，最大距离约２．４ｋｍ。

按照式（２１）、（２２）可以求出沿轨编队的位置

误差（犘ｅ＝０）和速度误差犞ｅ＝０）。位置、速度误

差均为０的原因是犚犃犆坐标系下沿轨编队的运

动规律比较简单，从算法的实现原理上消除了位

置和速度误差。
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图２　犚犃犆坐标系下从星沿轨编队的位置和速度

Ｆｉｇ．２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｄｅｐｕｔｙｉｎｉｎｔｒａｃｋ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎ犚犃犆ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

４．２　穿轨编队仿真

从星在穿轨编队中仅有穿轨方向的运动分

量。因为已知ρ９０＝１ｋｍ，由式（１６）可得 Δ犻＝

０．００２８７７°。其他所有轨道根数差均为０，则主从

星轨道根数如表２所示。

表２　穿轨编队主从星轨道根数

Ｔａｂ．２　Ｏｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｃｈｉｅｆａｎｄ

ｄｅｐｕｔｙｉｎｃｒｏｓｓｔｒａｃｋｆｏｒｍａｔｉｏｎ

参数 主星 从星

半长轴犪／ｋｍ ２４０００ ２４０００

偏心率犲 ０．４１２５ ０．４１２５

轨道倾角犻／（°） １５ １５．００２８８

升交点赤经Ω／（°） ５０ ５０

近地点幅角ω／（°） ０ ０

初始平近点角犕０／（°） ０ ０

图３　犚犃犆坐标系下从星穿轨编队的位置和速度

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｄｅｐｕｔｙｉｎｃｒｏｓｓｔｒａｃｋ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎ犚犃犆ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图３描述了从星在一个轨道周期内在穿轨

方向上的位置和速度的变化曲线。从图３可以看

出在犳＝０°、犳＝１８０°和犳＝３６０°时两星距离为

０ｋｍ，这说明在近地点或远地点处两星将发生碰

撞，而且此时的相对速度值最大。显然穿轨编队

不能应用于实际的编队飞行任务中。

４．３　跟随编队仿真

跟随编队中，主星和从星共享同一星下点轨

迹。如果给定主星近地点处两星的距离ρ０ ＝

１ｋｍ，根据式（２０）可以求出Δ犕 和ΔΩ：

Δ犕＝－３．１８２７×１０
－５ｒａｄ＝－０．００１８°，

ΔΩ＝１．３６３１×１０
－５ｒａｄ＝０．０００７８１°．

其他的轨道根数差为０，主从星轨道根数如表３所

示。

表３　主从星轨道根数

Ｔａｂ．３　Ｏｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｃｈｉｅｆａｎｄ

ｄｅｐｕｔｙｉｎｆｏｌｌｏｗｅｒｔｒａｃｋｆｏｒｍａｔｉｏｎ

参数 主星 从星

半长轴犪／ｋｍ ２４０００ ２４０００

偏心率犲 ０．４１２５ ０．４１２５

轨道倾角犻／（°） １５ １５

升交点赤经Ω／（°） ５０ ５０．０００７８１

近地点幅角ω／（°） ０ ０

初始平近点角犕０／（°） ０ －０．００１８

　　图４是从星在一个轨道周期内沿犚、犃、犆三

个方向上的位置、速度曲线。从图４可以看出，从

星在犚犃 平面的运动幅度较大，犆轴方向的运动

幅度很小。这是由于轨道倾角（犻＝１５°）比较小，

所以根据式（１７）可知，狕值也同样较小。所以随

着轨道倾角角度的增加，穿轨方向的运动幅度也

会随之加剧。

图５给出了一个轨道周期内两星相对距离的

曲线，从图中可以看出相对距离曲线类似余弦曲

线，具有周期性，在无摄动条件下两星距离不会发

散。两星最大距离为１ｋｍ（主星位于近地点处），

最小距离为０．１２８２ｋｍ（主星位于远地点处）。

通过式（２１）和式（２２）计算了位置误差犘ｅ 和

速度误差犞ｅ，并通过犘ｅ和犞ｅ的值评估了设计算

法的精度。

图６给出了从星在５个轨道周期内的位置和

速度误差曲线。从图６可以看出位置、速度曲线

均具有周期性，最大的位置误差为０．０１９ｍ，小于

两星最小距离（０．１２８２ｋｍ）的０．０１５％。最大速
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（ａ）位置

（ａ）Ｐｏｓｉｔｉｏｎ

（ｂ）速度

（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙ

图４　犚犃犆坐标系下从星跟随编队的位置和速度

Ｆｉｇ．４　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｄｅｐｕｔｙｉｎｆｏｌｌｏｗｅｒ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎ犚犃犆ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图５　犚犃犆坐标系内两星相对距离曲线

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｓｏｆｔｗｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎ犚犃犆

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

度误差大约为０．０１３ｍｍ／ｓ。

图６　从星的位置和速度误差

Ｆｉｇ．６　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｏｆｄｅｐｕｔｙ

通过误差分析可以看出，设计算法精度很

高，设计算法的位置误差控制在毫米量级，速度误

差控制在毫米／秒量级。

５　摄动轨道编队

　　 以上对椭圆参考轨道编队算法的论述均是

在无摄动的理想轨道情况下进行讨论的，即均属

于二体问题。然而任何一种航天器的运动都不是

严格意义上的二体问题，在实际编队飞行中存在

着诸如地球扁率、太阳光压、日月三体引力、大气

阻力等多种摄动因素。这些因素将导致编队队形

的长期漂移。所以在实际编队飞行中，为保持两

星相对位置长期稳定，需要进行不定期的轨道机

动。对于不同高度的轨道而言，起主要作用的摄

动因素是不同的，如低轨卫星主要摄动因素是大

气阻力和地球扁率，但随轨道高度的升高，日月三

体引力因素就会渐渐占据主导地位。所以，在进

行编队的摄动影响分析时，应根据具体轨道的特

点找到主要的摄动源，并根据摄动源的不同选择

合适的摄动分析方法。
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６　结　论

　　 利用犚犃犆坐标系下的敏感矩阵，推导出无

摄动、椭圆参考轨道下两星相对运动方程，基于此

方程推导出了一种椭圆编队轨道设计方法。利用

此算法设计了沿轨编队、穿轨编队以及同轨迹编

队三种编队飞行的轨道。通过仿真验证，沿轨编

队的算法精度最高，位置速度误差均为０。穿轨

编队被证明为不实际的编队队形，但可以通过特

殊的设计，避免在近地点和远地点处的相撞。对

于跟随编队，该算法精度也很高，按照文中的算例

可以看出，跟随编队的最大位置误差为０．０１９ｍ，

最大速度误差为０．０１３ｍｍ／ｓ，可以保证编队任务

的完成。
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