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近地轨道电磁编队飞行相对轨道动力学建模

侯振东，曹喜滨，张锦绣

（哈尔滨工业大学 卫星技术研究所，１５００８０哈尔滨，ｈｚｄ１９８８１２０＠１２６．ｃｏｍ）

摘　要：本文将电磁力引入编队飞行应用中，在考虑地球扁率和大气摄动情况下，建立了电磁编队飞行相对
轨道动力学模型．基于磁偶极子假设，推导了编队飞行任意两颗卫星间电磁力模型，采用Ｈｉｌｌ方程的形式给
出了电磁编队飞行的相对轨道动力学表述．分别对编队飞行任意两颗卫星间电磁力、大气阻力以及地球扁率
摄动进行线性化，得到了电磁编队飞行线性化相对轨道动力学模型．仿真结果表明，线性化相对轨道动力学
模型合理可行，与非线性模型相比，运行３圈后误差为００５～５ｍ，误差主要来自于电磁力线性化．
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　　卫星编队飞行技术是近几年提出的空间科学
领域的新技术，具备系统成本低、性能好、可靠性

高和适应性强等优点．但由于地球扁率、大气阻力
等影响，通常需要附加作用力与力矩对成员卫星

的相对位置与姿态进行控制．传统采用的喷气推
进由于能量消耗，影响编队飞行寿命，且推力器排

出的羽流可能污染邻近卫星的光学器件表面．而
电磁编队飞行（ＥＭＦＦ）利用通电线圈产生的电磁
力来实现编队构型的保持与控制，并由太阳能提

供机动能量，且不存在羽流污染，在编队飞行中将

会有很大的应用前景．
自电磁编队飞行的概念提出以来，国内外学

者进行了先期探索和研究，取得了部分成果．其
中，Ｓｃｈｗｅｉｇｈａｒｔ［１］提出了近场、中场和远场三种电
磁力模型．Ｈａｓｈｉｍｏｔｏ［２］与Ｋａｎｅｄａ［３］等分析了低地
球轨道（ＬＥＯ）的电磁编队飞行动力学模型，并对
在同一平面运行的相对距离固定的双星系统进行

了详细分析．Ｅｌｉａｓ［４］提出了电磁编队飞行的通用
非线性动力学模型，对卫星星体、飞轮、电磁体以

及飞轮和星体的连接部分都建立了数学模型．
Ｅｌｉａｓ［５］还研究了稳定旋转的双星系统动力学，该
双星系统绕其质心旋转，同时径向距离保持恒定，

维持这种运动的径向力由电磁力提供，在论述中

作者将非线性动力学模型在理想轨迹附近线性

化，并进行了稳定性分析．



本文假设编队系统中每颗卫星都安装３个正
交的通电线圈，通过改变每个线圈的电流大小、方

向，可产生任意大小、方向的电磁控制力与力矩，

实现编队构型的保持与控制．另外星体上还安装
３个正交的飞轮，用来控制星体姿态．产生电磁体
的激励电流和飞轮旋转所需的能源由太阳帆板提

供．本文在此基础上，考虑大气摄动、地球扁率 Ｊ２
摄动，建立电磁编队飞行的非线性相对轨道动力

学模型，并对相对轨道动力学方程进行线性化，得

到参考坐标系下的线性化相对轨道动力学方程．

１　坐标系定义
为叙述方便，建立以下４种直角坐标系．坐标

系示意图见图１．
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图１　坐标系定义
　　地心惯性坐标系ＦＩ：原点在地心Ｏｅ；ＸＩ轴指
向赤道平面与黄道平面相交接线的升交点（即春

分点）；地球自转轴为ＺＩ；选择ＹＩ使其与ＸＩ、ＺＩ满
足右手坐标．

主星参考坐标系 Ｆｒ：原点在主星质心 Ｏｒ；Ｙｒ
轴沿地心与主星的连线方向，指向主星；Ｘｒ轴指
向主星速度方向；Ｚｒ轴与Ｘｒ、Ｙｒ构成右手坐标系，
指向轨道面负法线方向．

卫星轨道坐标系 Ｆｏ：原点在卫星质心 Ｏｏ，各
轴指向类似于主星参考坐标系，只不过卫星轨道

坐标系针对的是相应的卫星，而非主星．
线圈安装坐标系Ｆｍ：原点在卫星质心Ｏｍ（即

Ｏｏ）；Ｘｍ、Ｙｍ、Ｚｍ三轴分别沿星上３个正交的通电
线圈平面的法线方向．

为叙述方便，记编队卫星数目为 ｎ，编号依次
为０，１，２…，ｎ－１，其中卫星０为主星．

２　任意两星间电磁力建模
电磁编队飞行的电磁力由卫星上的通电线圈

产生．如果用ｆｉｊ表示卫星Ｂ上第ｊ个线圈产生的磁
场对卫星Ａ上第ｉ个线圈的作用力，则两颗卫星间
的电磁力为

ＦＡＢ ＝∑
３

ｊ＝１
∑
３

ｉ＝１
ｆｉｊ． （１）

　　参照文献［１］，建立远场模型．以任意两颗卫
星ｉ和ｊ为例，记μｉ为卫星ｉ的磁偶极子矢量，μｊ为
卫星 ｊ的磁偶极子矢量，μ０为真空磁导率，Ｒｉｊ＝
Ｒｊ－Ｒｉ为两颗卫星的相对矢径，Ｒｉｊ为相应距离．
则卫星ｊ对卫星ｉ的电磁力与电磁力矩分别为

　Ｆｍｉｊ ＝－
３μ０
４π
μｉ·μｊ
Ｒ５ｉｊ
Ｒｉｊ＋

μｉ·Ｒｉｊ
Ｒ５ｉｊ
μｊ＋

μｊ·Ｒｉｊ
Ｒ５ｉｊ
μｉ( －

　　　５
（μｉ·Ｒｉｊ）·（μｊ·Ｒｉｊ）

Ｒ７ｉｊ
Ｒ )ｉｊ， （２）

　τｍｉｊ ＝
μ０μｉ
４π
× ３μｊ·Ｒｉｊ

Ｒ５ｉｊ
Ｒｉｊ－

μｊ
Ｒ３( )
ｉｊ

． （３）

为便于分析，假设以反作用飞轮完成卫星的

姿态控制，在建模过程中暂不考虑电磁力矩对相

对轨道运动的影响．
式（２）中，μｉ在安装坐标系下可表述为
Ｆｍμｉ＝［ｎｉｘＩｉｘＡｉｘ ｎｉｙＩｉｙＡｉｙ ｎｉｚＩｉｚＡｉｚ］

Ｔ． （４）
式中：ｎｉｘ表示安装坐标系Ｘｍ轴的线圈匝数；Ｉｉｘ表
示Ｘｍ轴的电流强度；Ａｉｘ表示Ｘｍ轴的线圈所围面
积；Ｆｍ表示分量所在坐标系，其他符号的意义依
此类推．

采用ｚｘｙ顺序的欧拉角转换形式，卫星ｉ的轨
道坐标系到安装坐标系的坐标转换矩阵为

Ｃｉｍｏ＝Ｃ
ｉ
ｙ（θ）Ｃ

ｉ
ｘ（φ）Ｃ

ｉ
ｚ（ψ）． （５）

　　采用ｚｘｚ顺序的欧拉角变换，地心惯性坐标
系到卫星ｉ的轨道坐标系的坐标转换矩阵为

ＣｉｏＩ＝
０ １ 　０
１ ０ 　０
０ ０ －







１
Ｃｉｚ（ｆ）Ｃ

ｉ
ｘ（珋ｉ）Ｃ

ｉ
ｚ（Ω）． （６）

式中Ω为卫星的升交点赤经，珋ｉ为轨道倾角，ｆ为纬
度幅角．

由参考坐标系的定义可知，地心惯性坐标系

到主星参考坐标系的转换矩阵与式（６）相似．
由公式（５）、（６）可得 μｉ在地心惯性坐标系

下的表达式为
ＦＩμｉ＝（Ｃ

ｉ
ｏＩ）
Ｔ（Ｃｉｍｏ）

Ｔ［ｎｉｘＩｉｘＡｉｘ ｎｉｙＩｉｙＡｉｙ ｎｉｚＩｉｚＡｉｚ］Ｔ．

（７）
式中μｊ在地心惯性坐标系下的表述与μｉ类似．将
公式（５）～（７）代入式（２），可得卫星ｊ对卫星ｉ的
电磁力在地心惯性坐标系下的分量形式，将作为

仿真程序的理论基础．
由式（２）～（７）可见，两颗卫星间的电磁力与

两星的磁偶极子相耦合，与相对距离的四次方成

反比，具有强烈的非线性．而磁偶极子是两颗卫星
姿态及线圈电流的函数（一般情况下线圈匝数与

所围面积是常数）．结合电磁力产生的机理与公
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式分析可知，任意两星间的电磁力是两星相对位

置、相对姿态及各线圈电流的１个非线性函数．
卫星ｉ的主星参考坐标系到安装坐标系的转

换矩阵Ｃｉｍｒ为
Ｃｉｍｒ＝Ｃ

ｉ
ｙ（珋θ）Ｃ

ｉ
ｘ（珔φ）Ｃ

ｉ
ｚ（珔ψ）． （８）

式中珋θ、珔φ、珔ψ为相应的欧拉转角．则μｉ在主星参考
坐标系下可表示为
Ｆｒμｉ＝（Ｃ

ｉ
ｍｒ）

Ｔ［ｎｉｘＩｉｘＡｉｘ ｎｉｙＩｉｙＡｉｙ ｎｉｚＩｉｚＡｉｚ］Ｔ．（９）
同理，将式（９）代入式（２）中，可得卫星 ｊ对

卫星 ｉ的电磁力在主星参考坐标系下的分量
形式．

理论上编队卫星所受的电磁力应包括地磁场

的作用．但由参考文献［６］可知，在轨道高度不低
于２００ｋｍ，编队距离几十米的情况下，地磁场对
卫星的电磁力至少比两星相互作用的电磁力小

１个数量级，因此在电磁力建模时可以忽略地磁
场对卫星的影响．

３　线性化相对轨道动力学模型建立
相对轨道动力学方程建立在参考坐标系下．

参照希尔方程，可得卫星 ｉ的相对轨道动力学方
程为

ｘ̈ｉ－ω
２ｘｉ＋２ωｙｉ＋ωｙｉ＋

μｅ
Ｒ３０
ｘｉ＝ｆ

ｍ
ｉｘ＋ｆ

ｒ
ｉｘ＋ｆ

Ｊ
ｉｘ＋ｆ

ｄ
ｘ；

ｙ̈ｉ－ω
２ｙｉ－２ωｘｉ－ωｘｉ－２

μｅ
Ｒ３０
ｙｉ＝ｆ

ｍ
ｉｙ＋ｆ

ｒ
ｉｙ＋ｆ

Ｊ
ｉｙ＋ｆ

ｄ
ｙ；

ｚ̈ｉ＋
μｅ
Ｒ３０
ｚｉ＝ｆ

ｍ
ｉｚ＋ｆ

ｒ
ｉｚ＋ｆ

Ｊ
ｉｚ＋ｆ

ｄ
ｚ













 ．

（１０）
式中：ω为主星轨道角速度；μｅ为引力常数；ｍ为
卫星质量；Ｒ０为主星地心距；且

［ｆｍｉｘ　ｆ
ｍ
ｉｙ　ｆ

ｍ
ｉｚ］
Ｔ ＝１ｍ ∑

ｎ－１

ｊ＝０，ｊ≠ｉ

ＦｒＦｍｉｊ－∑
ｎ－１

ｊ＝１

ＦｒＦｍ０( )ｊ，

（１１）

［ｆｒｉｘ　ｆ
ｒ
ｉｙ　ｆ

ｒ
ｉｚ］
Ｔ ＝１ｍ（

ＦｒＦｒｉ－
ＦｒＦｒ０），（１２）

ｆＪ
ｉｘ
ｆＪ
ｉｙ
ｆＪ[ ]
ｉｚ

Ｔ ＝ＦｒＪｉ２－
ＦｒＪ０２． （１３）

其中ＦｒＦｒｉ、
ＦｒＦｒ０、

ＦｒＪｉ２、
ＦｒＪ０２分别为卫星ｉ与主星的气

动阻力和Ｊ２摄动加速度．为简化相对轨道动力学
方程，下面对电磁力、Ｊ２摄动及大气阻力线性化．
３１　电磁力线性化

在多颗卫星（多于两颗）的电磁编队飞行中，

每两颗卫星之间都会产生电磁力．多颗卫星编队
的电磁力实质上是任意两颗卫星间电磁力的叠

加．为方便起见，本文先研究双星编队系统，两颗

卫星标号为 ｉ、ｊ．由坐标系定义可知，卫星０为主
星．这里以卫星ｉ为主星来分析卫星 ｉ、ｊ之间的电
磁力线性化方法．由于卫星姿态由飞轮协同控制，
理论上可将卫星姿态稳定在任意方位．为方便讨
论，假设在飞轮作用下，各卫星的线圈安装坐标系

与主星参考坐标系指向重合．在参考坐标系下记
Ｒｉｊ＝［ｘ　ｙ　ｚ］

Ｔ．由式（９）可得：
　 Ｆｒμｉ＝［μｉｘ μｉｙ μｉｚ］

Ｔ ＝

　　　［ｎｉｘＩｉｘＡｉｘ ｎｉｙＩｉｙＡｉｙ ｎｉｚＩｉｚＡｉｚ］Ｔ， （１４）
Ｆｒμｊ＝［μｊｘ μｊｙ μｊｚ］

Ｔ ＝

　　　［ｎｊｘＩｊｘＡｊｘ ｎｊｙＩｊｙＡｊｙ ｎｊｚＩｊｚＡｊｚ］Ｔ． （１５）
由式（１４）、（１５）及式（２）可得到在上述假设

条件下的电磁力表达式为

ＦｒＦｍｉｊ ＝－
３μ０
４π

μｉｘμｊｘ＋μｉｙμｊｙ＋μｉｚμｊｚ
（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２）

５
２

ｘ
ｙ







ｚ





＋

　
μｉｘｘ＋μｉｙｙ＋μｉｚｚ

（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２）
５
２

μｊｘ
μｊｙ
μ










ｊｚ

＋
μｊｘｘ＋μｊｙｙ＋μｊｚｚ

（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２）
５
２

μｉｘ
μｉｙ
μ










ｉｚ

－

　５
（μｉｘｘ＋μｉｙｙ＋μｉｚｚ）（μｊｘｘ＋μｊｙｙ＋μｊｚｚ）

（ｘ２＋ｙ２＋ｚ２）
７
２

ｘ
ｙ











ｚ
．

（１６）
由式（１６）可知在假设条件下，Ｆｍｉｊ是卫星 ｉ、ｊ

的相对位置及线圈电流的函数，消除了坐标转换

带来的三角函数矩阵的影响．将影响Ｆｍｉｊ的变量组
合，记为列向量Ｓ，即
　Ｓ＝［ｘ　ｙ　ｚ　Ｉｉｘ　Ｉｉｙ　Ｉｉｚ　Ｉｊｘ　Ｉｊｙ　Ｉｊｚ］

Ｔ．（１７）
利用泰勒定理对Ｆｍｉｊ在理想点

Ｓ０ ＝［ｘ０　ｙ０　ｚ０　Ｉｉｘ０　Ｉｉｙ０　Ｉｉｚ０　Ｉｊｘ０　Ｉｊｙ０　Ｉｊｚ０］
Ｔ

展开得
ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ）＝

ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）＋［
ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）］

Ｔ·（Ｓ－Ｓ０）．
（１８）

式中［ ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）］
Ｔ可通过对式（１６）求梯度得

到．由梯度计算知［ ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）］
Ｔ为３×９阶矩

阵，可用 Ｍａｔｌａｂ的符号运算求出，但鉴于表述冗
长，这里不详列出来．

记Ｍ ＝［ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）］
Ｔ，则对双星电磁编队

飞行，由式（１１）及（１８）可得

　［ｆｍｊｉｘ　ｆ
ｍ
ｊｉｙ　ｆ

ｍ
ｊｉｚ］

Ｔ ＝１ｍ（
ＦｒＦｍｊｉ－

ＦｒＦｍｉｊ）＝

　　 －２ｍＭ（Ｓ－Ｓ０）－
２ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）

ｍ ． （１９）

由式（１９）可知，根据某一理想点Ｓ０可求出任
意Ｓ处的电磁力，电磁力简化为Ｓ的线性函数．但
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这一表述基于泰勒展开定理，舍去二阶以上表达

式，只在Ｓ－Ｓ０较小时精确成立．因此为达到精度
要求，实际应用中需要实时校正理想点Ｓ０．

下面推导ｎ颗卫星相互作用时电磁力的线性
化．先假定有多颗主星，表述Ｆｍｉｊ（ｉ＜ｊ）时以卫星ｉ
为主星，按上述方法可表述如下：

ＦｒＦｍｉｊ ＝
ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ

０
ｉｊ）＋Ｍｉｊ（Ｓｉｊ－Ｓ

０
ｉｊ）． （２０）

式中Ｓ０ｉｊ表示卫星ｊ相对卫星ｉ的展开点向量，包括
位置与电流６个变量．Ｓｉｊ表示卫星ｊ相对卫星ｉ的
任一时刻位置、线圈电流．Ｍｉｊ表示卫星ｉ、ｊ的电磁
力梯度．

当ｉ＞ｊ时，易知Ｆｍｉｊ＝－Ｆ
ｍ
ｊｉ，即Ｆ

ｍ
ｉｊ也可按上述

方法表述．实际上，ｎ颗卫星的电磁编队飞行只能
有１颗主星，动力学方程也将表述在它的参考坐
标系下．因此，要把多颗卫星的电磁力表述转换到
同一参考坐标系下．记Ｃ０ｋ为卫星ｋ的参考坐标系
到主星（即卫星０）的参考坐标系的方向余弦矩
阵．则可得

　 １ｍ ∑
ｎ－１

ｊ＝０，ｊ≠ｉ

ＦｒＦｍｉｊ－∑
ｎ－１

ｊ＝１

ＦｒＦｍ０( )ｊ ＝Ａｉ－
１
ｍｉ∑

ｉ－１

ｊ＝０
Ｃ０ｊＭｊｉ·

　　Ｓｊｉ＋
１
ｍｉ∑

ｎ－１

ｊ＝ｉ＋１
Ｃ０ｉＭｉｊ·Ｓｉｊ－

１
ｍ０∑
　ｎ－１

ｊ＝１
Ｍ０ｊ·Ｓ０ｊ．（２１）

记

　Ａｉ ＝－
１
ｍ∑

ｉ－１

ｊ＝０
［Ｃ０ｊ

ＦｒＦｍｊｉ（Ｓ
０
ｊｉ）－Ｍｊｉ·Ｓ

０
ｊｉ］＋

１
ｍ∑

ｎ－１

ｊ＝ｉ＋１
［Ｃ０ｉ

ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ
０
ｉｊ）－Ｍｉｊ·Ｓ

０
ｉｊ］－

１
ｍ∑
ｎ－１

ｊ＝１
［ＦｒＦｍ０ｊ（Ｓ

０
０ｊ）－Ｍ０ｊ·Ｓ

０
０ｊ］．

为线性化的常数项．
由式（２１）可知，多颗卫星的电磁编队飞行中

电磁力的线性化表述还有坐标转换矩阵的影响，

增加了电磁力表达式的耦合性．这是由电磁力的
作用机理决定的，给实际应用带来困难．对于多星
电磁编队飞行的电磁力线性化，本文只做初步的

分析总结．
３２　气动力线性化

假设ｎ颗卫星气动参数的 ＣＤ和密度 ρ均相
同，有一定的面质比偏差．记主星迎流面面积为
Ａ，卫星ｉ迎流面面积为Ａ＋δＡ．则卫星ｉ的气动阻
力在主星参考坐标系下表述为

ＦｒＦｒｉ＝－
１
２ＣＤ（Ａ＋δＡ）ρ｜

Ｒｉ｜Ｒｉ， （２２）

Ｒｉ＝［ｘ＋ωｙ＋Ｒ０ω ｙ－ωｘ＋Ｒ０ ｚ］Ｔ． （２３）

分别对式（２２）中的［ｘ　ｙ　ｚ］Ｔ、［ｘ　ｙ　ｚ］Ｔ、δＡ
求梯度，可导出

　［ｆｒ０ｉｘ　ｆ
ｒ
０ｉｙ　ｆ

ｒ
０ｉｚ］

Ｔ ＝１ｍ（
ＦｒＦｒｉ－

ＦｒＦｒ０）＝

　 　 Ｃｒ
ｘ
ｙ







ｚ
＋Ｗｒ

ｘ
ｙ







ｚ
－１２ｍＣＤδＡρ·

　　 （Ｒ０ω）
２＋（Ｒ０）槡

２

Ｒ０ω
Ｒ０









０

． （２４）

其中：

　Ｃｒ＝－１２ｍＣＤＡρ
１

Ｒ２０ω
２＋Ｒ槡

２
０

·

　　

２Ｒ２０ω
２＋Ｒ２０ Ｒ０Ｒ０ω ０

Ｒ０Ｒ０ω ２Ｒ２０＋Ｒ
２
０ω

２ ０

０ ０ Ｒ２０ω
２＋Ｒ









２０

，

　Ｗ ｒ＝－１２ｍＣＤＡρ
１

Ｒ２０ω
２＋Ｒ槡

２
０

·

　　
－Ｒ０Ｒ０ω

２ ２Ｒ２０ω
３＋Ｒ２０ω ０

－２Ｒ２０ω－Ｒ
２
０ω

３ Ｒ０Ｒ０ω
２ ０









０ ０ ０

．

３３　Ｊ２摄动线性化
结合本文的坐标系定义，对参考文献［７］的

公式略作修改，可得

　

ｆＪ
０ｉｘ

ｆＪ
０ｉｙ

ｆＪ
０










ｉｚ

＝－
３μｅＪ２Ｒ

２
ｅ

２Ｒ５０

Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３
Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３
Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ











３３

ｘｉ
ｙｉ
ｚ










ｉ

．（２５）

式中：

Ｃ１１ ＝１＋２ｓｉｎ
２珋ｉ０－７ｓｉｎ

２珋ｉ０ｓｉｎ
２ｆ０，

Ｃ１２ ＝－４ｓｉｎ
２珋ｉ０ｓｉｎ２ｆ０，

Ｃ１３ ＝－ｓｉｎ２珋ｉ０ｃｏｓｆ０，
Ｃ２１ ＝－４ｓｉｎ

２珋ｉ０ｓｉｎ２ｆ０，
Ｃ２２ ＝－４（１－３ｓｉｎ

２珋ｉ０ｓｉｎ
２ｆ０），

Ｃ２３ ＝４ｓｉｎ（２珋ｉ０）ｓｉｎｆ０，
Ｃ３１ ＝－ｓｉｎ（２珋ｉ０）ｃｏｓｆ０，
Ｃ３２ ＝４ｓｉｎ（２珋ｉ０）ｓｉｎｆ０，

Ｃ３３ ＝３－２ｓｉｎ
２珋ｉ０－５ｓｉｎ

２ｆ０ｓｉｎ
２珋ｉ０．

其中珋ｉ０、ｆ０分别为主星的轨道倾角和纬度幅角．
３４　相对轨道动力学方程最终表述

略去未知干扰项，由式（１０）～（２５）可得卫星
ｉ在主星参考坐标系下的线性化相对轨道动力学
方程为

　 Ｘ̈＋（Ｗ′－Ｃｒ）Ｘ＋（Ｕ＋Ｗ－Ｗ ｒ－Ｊ）Ｘ＝

　　 １ｍ ∑
ｎ－１

ｊ＝０，ｊ≠ｉ

ＦｒＦｍｉｊ－∑
ｎ－１

ｊ＝１

ＦｒＦｍ０( )ｊ ＋δＦｒ．

其中：
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Ｗ′＝
　０ ２ω ０
－２ω ０ ０







　０ ０ ０
，Ｕ＝

μｅ
Ｒ３０

１ ０ ０
０ －２　 ０







０ ０ １
，

Ｊ＝－
３μｅＪ２Ｒ

２
ｅ

２Ｒ５０

Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３
Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３
Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ











３３

，

Ｗ ＝
－ω２ 　ω ０
－ω －ω２ ０









０ ０ ０

，

δＦｒ＝－
１
２ｍＣＤδＡρ （Ｒ０ω）

２＋（Ｒ·０）槡
２［Ｒ０ω Ｒ·０ ０］

Ｔ，

Ｘ＝［ｘ ｙ ｚ］Ｔ．
　　针对两颗卫星的电磁编队飞行，略去未知干
扰因素，公式可简化为

　 Ｘ̈＋（Ｗ′－Ｃｒ）Ｘ＋（Ｕ＋Ｗ－Ｗｒ－Ｊ）Ｘ＝

　　 －２ｍＭ（Ｓ－Ｓ０）－
２ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）
ｍ ＋δＦｒ． （２６）

式（２６）是相对位置［ｘ　ｙ　ｚ］Ｔ及控制量
［Ｉｉｘ　Ｉｉｙ　Ｉｉｚ　Ｉｊｘ　Ｉｊｙ　Ｉｊｚ］

Ｔ的线性微分方程组，

对控制算法设计及其他理论分析带来便利．
经分析，式（２６）还可整理为状态空间的表达

形式．选状态变量为 ｘ＝［ｘ ｙ ｚ ｘ ｙ ｚ］Ｔ，
控制量 Ｉ＝［Ｉｉｘ Ｉｉｙ Ｉｉｚ Ｉｊｘ Ｉｊｙ Ｉｊｚ］Ｔ．式（２６）
的状态空间描述如下：

ｘ＝Ａｘ＋ＢＩ＋Ｆ；
ｙ＝ｘ．

其中：

Ａ＝ －Ｗ′＋Ｃｒ －Ｕ－Ｗ＋Ｗｒ＋Ｊ＋Ｍ１
Ｅ[ ]０

，

Ｂ＝
Ｍ２[ ]
０
，

Ｆ＝
２
ｍＭＳ０－

２ＦｒＦｍｉｊ（Ｓ０）
ｍ ＋δＦｒ






０
．

式中：Ｅ为 ３×３阶单位矩阵；Ｍ１　Ｍ２为矩阵
－２Ｍ／ｍ的子式，且 －２Ｍ／ｍ＝［Ｍ１　Ｍ２］，Ｍ１为
３×３阶矩阵，Ｍ２为３×６阶矩阵；Ｆ为常数向量．

４　仿真及结果分析
为考核线性化相对动力学模型的可用性及精

度，对线性化相对轨道动力学模型与未线性化轨

道动力学模型分别进行仿真分析．仿真中设定主
星与从星各轴线圈匝数、所围面积相同．大气密度
查表可得．表１给出初始时刻两颗卫星的轨道参
数．两颗卫星的其他设计参数见表２．轨道参数的

选择以构成串行编队为约束，卫星间距约为

２０ｍ．不失一般性，从星的三轴电流均设为 Ｉ＝
Ｉ０＋δＩ＝［２０００＋１００ｓｉｎ（πｔ）］Ａ，主星的三轴电
流均设为Ｉ０ ＝２０００Ａ．

表１　卫星轨道参数

卫星 ａ／ｋｍ ｅΩ／（°） ｉ／（°） ω／（°） θ／（°）

卫星１ ６８８２ ０ １４５ ９７３６６ ２７０ ０

卫星２ ６８８２ ０ １４５ ９７３６６ ２７０ １６７×１０－４

表２　卫星其他设计参数

卫星
气动

参数

迎风面积／

ｍ２
各轴线

圈匝数

各轴线圈

面积／ｍ２
卫星质

量／ｋｇ

卫星１ ２２ ０５ ５ ３１４ ３００

卫星２ ２２ ０５×１０１ ５ ３１４ ３００

　　在上述条件下对线性化与非线性的动力学模
型进行仿真，电磁力线性模型与非线性模型的变

化曲线见图２．线性模型与非线性模型的运动情
况见图３．
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图２　电磁编队线性模型与非线性模型的电磁力对比
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图３　电磁编队线性模型与非线性模型精度对比

　　由图２可见，在２００００ｓ的仿真时间内，电磁
力线性模型与非线性模型计算值几乎一致，误差

不超过１０％，说明电磁力线性化是合理的．
由图３可见，在２００００ｓ的仿真时间（卫星轨

道周期约５９００ｓ，即卫星运行３个周期多）内，线
性模型与非线性模型运行轨迹几乎重合，线性模

型与非线性模型的主从星相对运动在主星参考坐

标系的 ｙ、ｚ两轴误差不会发散，ｘ轴误差逐渐发
散，在仿真结束时有０３ｍ的误差．单独分析电磁
力、Ｊ２摄动等每一项单独作用力线性化对模型精
度的影响．仿真结束时，电磁力线性化可使模型误
差达０２ｍ，其他作用（气动阻力线性化、Ｊ２摄动
线性化及Ｈｉｌｌ方程误差）对模型精度影响不超过
０１ｍ．

为考察不同轨道高度与不同卫星质量对模型

精度的影响，设置轨道高度分别为 ６６００ｋｍ、
６８８２ｋｍ、７４００ｋｍ，卫星质量分别为 １００ｋｇ、
３００ｋｇ、５００ｋｇ，做９组仿真实验．鉴于ｘ轴误差为
主要误差，图４给出各种情况下的线性化模型与
非线性模型的ｘ轴误差．由图４可见，误差随卫星
质量的减小而增大，这是因为在一定的电磁力线

性化误差下，小质量卫星受到的电磁加速度误差

更大．减小线圈电流可以减小轻质量引起的误差．
图４还表明轨道越高，误差越小．分析认为高轨道
卫星受大气阻力、Ｊ２摄动的影响较小，电磁力对
相对位置的影响变大，使得模型对电磁力线性化

的误差更为敏感．
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（ａ）轨道高度为６６００ｋｍ下ｘ轴相对误差
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（ｂ）轨道高度为６８８２ｋｍ下ｘ轴相对误差
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（ｃ）轨道高度为７４００ｋｍ下ｘ轴相对误差

图４　不同轨道高度与卫星质量情况下的ｘ轴误差
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　　仿真结果还表明这９组实验中ｘ轴误差主要
由电磁力线性化产生，但篇幅有限，没有列出仿

真图．
综上所述，本文建立的电磁编队线性化轨道

动力学模型在低轨道（２００～１０００ｋｍ）、小卫星
（１００～５００ｋｇ）、编队距离２０ｍ左右、激励电流几
千安的条件下是合理的，仿真结束时误差在

００５～５ｍ范围内．且误差主要来自于电磁力线
性化．为电磁编队飞行动力学的进一步研究提供
参考，也可作为控制研究的理论基础．

５　结　论
本文以基于磁偶极子假设的远场模型为基

础，在考虑大气摄动、地球扁率 Ｊ２摄动的条件下
推导了电磁编队飞行的非线性相对轨道动力学模

型，并在一定条件下，对动力学方程线性化，最终

得到基于 Ｈｉｌｌ方程的线性化相对轨道动力学方
程．利用Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ对电磁编队线性模型与
非线性模型进行建模仿真，结果表明本文建立的

线性化相对轨道动力学与精确的非线性模型很好

吻合，ｘ轴相对运动有累积误差，误差主要源于电
磁力线性化，且误差在一定的运行时间内很小．

由本文分析可知，线性化模型结构清晰，形式

简单，便于独立分析各控制变量作用，有利于更成

熟的线性控制方法的应用．非线性模型精度高，但
结构复杂，控制算法设计上有困难．本文的线性化
模型合理可行，结果将为电磁编队飞行的控制研

究奠定理论基础．
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