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J2摄动下基于平均轨道要素差的集群航天器空间圆形编队设计
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摘要:集群航天器是通过无线连接方式构成的虚拟航天器系统,考虑J2摄动下其在太阳同

步轨道的空间圆形编队设计,对满足其模块间能量传输、数据交互的需要和应用需求具有重

要意义.基于主、从模块平均轨道要素差建立了相对运动模型,并给出了空间圆形编队的详细

设计步骤;在零J2摄动条件不再适用时,通过定量分析J2摄动对该编队构形的影响,提出了相

应的修正公式;将模块修正后的平均轨道要素转换为初始时刻密切轨道要素确定了初始编队

构形.采用无奇点的新四元数轨道要素进行J2摄动分析,仿真结果验证了设计方法的有效性.

关键词:J2摄动;平均轨道要素;集群航天器;空间圆形编队

中图分类号:V412.4 文献标识码:A doi:10.7511/dllgxb201503002

收稿日期:2014-08-10; 修回日期:2015-01-18.
基金项目:国家自然科学基金资助项目(11202044).
作者简介:张 朔(1990-),男,硕士生,E-mail:dlzs@mail.dlut.edu.cn;吴国强*(1977-),男,博士,副教授,硕士生导师,E-mail:

gqwu@dlut.edu.cn.

0 引 言

集群航天器最初由美 国 麻 省 理 工 学 院 的

Mathieu等提出[1],相较于传统航天器,集群航天

器具有在轨灵活、可扩展、可维护和可快速响应等

优势,研究集群航天器对于加快快速响应空间系

统的建设速度,增强空间技术创新能力和提高新

型航天器研制水平具有重要意义[2].空间圆形编

队可高精度保持各功能模块间相对距离,满足集

群航天器模块间能量传输和数据交互的要求.太
阳同步轨道则具有很高的应用价值,资源卫星、气
象卫星、军用卫星、海洋卫星等均采用太阳同步轨

道[3].因此,研究集群航天器在太阳同步轨道的空

间圆形编队设计具有重要意义.
关于建立航天器编队相对运动方程的方法有

很多种,高云峰等提出了编队飞行的相对轨道要

素法[4].安雪滢则基于相对轨道要素差推导了一

阶相对运动模型[5].殷建丰等通过定义新的轨道

要素,推导了含有相对漂移率的相对运动方程[6].
孟鑫等推导了便于摄动分析的相对运动方程[7].
采用上述相对运动方程直接进行编队构形设计

时,都能满足较小的构形误差,但是在考虑地球非

球形体引起的J2摄动后,无法保持构形的稳定

性.平均轨道要素在编队构形设计中通过合适的

算法,可以使编队构形更加稳定,设计的控制律更

加有效,从而节省编队构形控制的燃料消耗[8].
本文建立以主、从模块初始平均轨道要素差

表示的相对运动方程,给出空间圆形编队设计的

详细步骤.上述设计步骤可确定主、从模块的初始

平均轨道要素,然而在考虑J2摄动时,构形仍会

遭到破坏,因此需要进行修正.在利用零J2摄动

条件对模型进行修正时,仅存在零解,因此本文结

合平均摄动法[9],定量分析J2摄动对编队构形形

状和方向的影响,进而提出相应的修正公式.将修

正后的模块的初始平均轨道要素转换为初始密切

轨道要素[10],采用新四元数轨道要素进行摄动分

析[11].通过对比零J2摄动条件和本文修正公式

的摄动仿真结果,验证设计方法的有效性.

1 相对运动建模与构形设计

1.1 坐标系定义

为了描述集群航天器中主、从模块间的相对

运动,选取两个参考坐标系:J2000地心赤道惯性

坐标系Oe-X1Y1Z1,其中原点Oe 位于地心,OeX1



轴指向春分点,OeZ1 轴垂直于平赤道面指向北

极,OeY1 轴的方向由右手定则确定;主模块轨道

坐标系Os-X2Y2Z2,Os 位于主模块质心,OsX2 轴

方向为主模块质心背离地心方向,OsY2 轴在主模

块轨道平面上且垂直于OsX2轴并指向飞行前方,

OsZ2 轴的方向由右手定则确定.
1.2 平均轨道要素与相对运动方程

假设主模块的平均轨道要素为σ-c,从模块的

平均轨道要素为σ-d,表达式如下:

σ-c= (a-c e-c i
-
c Ω

-
c ω-c Mc)

σ-d = (a-d e-d i
-
d Ω

-
d ω-d Md)

(1)

其中平均轨道要素中的元素按顺序分别为平均半

长轴、平均轨道偏心率、平均轨道倾角、平均升交

点赤经、平均近地点幅角和平均平近点角.
由于编队时主、从模块的平均轨道要素很接

近,可将从模块与主模块的平均轨道要素差Δσ-

认为是主模块的平均轨道要素的变分,即

δσ-c=Δσ- =σ-d-σ-c (2)
在进行相对运动方程推导时,由地心赤道惯

性坐标系旋转至主模块轨道坐标系的坐标变换矩

阵用模块的平均轨道要素近似,其旋转顺序为

3-1-3的欧拉转动,旋转角依次为Ω
-
-i

-
-u-.u- 为模

块的平均纬度幅角;定义λ
-
为模块的平均平纬度

幅角,表达式如下:

u- =ω-+f
-;λ

-
=ω-+M (3)

f
-
为平均真近点角,其与M 的相互转换可用下式

计算:

tanf
-
= 1+e-

1-e-
tanE

—

M =E
—

-e-sinE
—

(4)

考虑实际编队时,应满足主模块的轨道偏心

率很小,并且从模块与主模块的平均轨道要素差

Δσ-可视为小量,则从模块相对主模块的相对位置

在主模块的轨道坐标系下分量表达式如下:

x- =-Acos(n-t+Mc0+φ)+δa-c

y- =2Asin(n-t+Mc0+φ)+B

z- =-Ccos(n-t+Mc0+φ+ψ)

(5)

式中:n- 为主模块的平均要素平均角速度,Mc0 为

主模块在编队初始时刻的平均平近点角.变量A、

B、C、φ和ψ 的表达式为

A =a-c e-2d+e-2c-2e-ce-dcos(δMc)

B=a-c(δω-c+δMc+δΩ
-
ccosi

-
c)

C=a-c (δi
-
c)2+(δΩ

-
csini

-
c)2

sinφ=a-ce-dsin(δMc)
A

cosφ=a-ce-dcos(δMc)-a-ce-c
A

ψ=ω-c+θ-φ

sinθ=a-cδi
-
c

C

cosθ=a-cδΩ
-
csini

-
c

C

(6)

式(5)与(6)即为基于主、从模块的平均轨道

要素建立的从模块相对主模块的相对运动方程,
其中δa-c、A、B、C、φ和ψ 共同决定了编队构形的

形状和方位,这6个变量结合主模块的平均轨道

要素σ-c,即可求得从模块与主模块的平均轨道要

素差δσ-c,结合式(2)求得从模块的平均轨道要

素.
1.3 空间圆形编队设计

使用式(5)和(6)进行空间圆形编队设计时,
需要满足以下约束条件:(1)δa-c=0,此时主模块

与从模块的平均轨道半长轴相等,才能使得绕飞

轨道的周期与主模块轨道周期一致,即满足绕飞

轨道闭合;(2)B=0,此时沿主模块的迹向运动为

正弦简谐运动,空间圆形编队构形的中心为主模

块质心;(3)C= 3A,A=l/2,l为空间圆形编队

半径,此时满足空间圆形编队在主模块轨道坐标

系的3个轴向的幅值要求;(4)ψ=0或ψ=π,此
时满足空间圆形编队的相位要求,它们对应的构

形在X2-Y2 平面的运动均为顺时针方向,但在

Y2-Z2 平面的运动,前者为逆时针方向,后者为顺

时针方向;(5)φ对应的就是从模块相对主模块的

相对运动的初始相位,通过设计不同的φ,即可得

到不同的从模块相对位置.
根据上述约束条件,给出空间圆形编队的具

体设计步骤:
(1)给定主模块在编队初始时刻的σ-c0,在进

行编队设计时,式(6)中的σ-c 元素用σ-c0 替换;
(2)给定空间圆形编队半径l,求得A 和C;
(3)选择ψ=0或ψ=π,本文选取前者;
(4)给定编队从模块的总数,设计不同的φ,

本文将φ在0至2π的范围内均分,使得各从模块
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之间相位差一致;
(5)由约束条件δa-c=0知a-d0 =a-c0;
(6)由式(6)中A 和cosφ的计算公式求得

e-d0 = e-2c0+2e-c0 A
a-c0
cosφ+A2

a-2c0
(7)由式(6)中的sinφ和cosφ的计算公式,

并将上一步求得的e-d 代入,分别求得sin(δMc0)

和cos(δMc0),即可确定δMc0;
(8)式(6)中ψ=ω-c+θ-φ,编队设计时认为

ω-c=ω-c0,则可确定θ的值,根据式(6)中的sinθ和

cosθ求得δi
-
c0 和δΩ

-
c0;

(9)由约束条件B=0和式(6)中B的计算公

式以及所求得的δMc0 和δΩ
-
c0,计算δω-c0 的值;

(10)根据式(2)知σ-d0=σ-c0+δσ-c0,则可求得

所有从模块在初始时刻的平均轨道要素.

这里需要指出,在第(8)步中,i
-
c 等于0时,θ

恒等于0或π,此时无法设计,因此该相对运动方

程不适合多从模块的小偏心率赤道轨道的编队设

计;在第(9)步中,i
-
c 等于π/2时,无法计算δω-c0,

因此该相对运动方程不适用于极地轨道的编队设

计.
在编队构形设计时采用的是主、从模块于编

队初始时刻的平均轨道要素,编队设计时尚未考

虑模块的平均轨道要素受J2摄动的影响,因此,
上述编队构形设计只适用理想情况.仍需分析摄

动对编队构形影响,然后对编队初始时刻的平均

轨道要素进行修正,来抑制摄动引起的构形变化.

2 J2摄动对编队构形的影响及修正

2.1 一般的编队构形的轨道平面分析

由式(5)可得一般的编队构形所在轨道平面

(绕飞轨道平面)的几何方程:

2Ccosψ(x--δa-c)+Csinψ(y--B)-2Az- =0
(7)

为描述绕飞轨道平面相对主模块轨道坐标系

的方向,将主模块轨道坐标系沿其坐标轴正向平

移(δa-c,B,0),得到主模块编队轨道坐标系.不难

推出,绕飞轨道的单位法线矢量在主模块编队轨

道坐标系下的分量为

nX2 =2Ccosψ/N

nY2 =Csinψ/N

nZ2 =-2A/N

(8)

其中N = C2(1+3cos2ψ)+4A2.
绕飞轨道平面相对于主模块编队轨道坐标系

的方向可参考经典轨道六要素的定义方式,即定

义OsX2 轴正向绕OsZ2 轴正向逆时针旋转到与

nX2
重合时的旋转角度Ω􀮨 为绕飞轨道平面的相对

升交点赤经,定义nZ2
与OsZ2轴正向的夹角i

~
为绕

飞轨道平面的相对轨道倾角,其表达式

tanΩ
~
=-nX2

/nY2 =-2cotψ

cosi
~
=nZ2 = -2A

C2(1+3cos2ψ)+4A2

(9)

2.2 J2摄动下编队构形的变化

根据平均摄动法[9],平均轨道要素在J2摄动

影响下的摄动方程为

a-
·

=e-
·

=i
-
·

=0

Ω
-
·

=- 3J2 μR2
e

2 a-7(1-e-2)2
cosi

-

ω-
·

= 3J2 μR2
e

4 a-7(1-e-2)2
(5cos2i

-
-1)

M
·

= μ
a-3 + 3J2 μR2

e

4 a-7(1-e-2)3/2
(3cos2i

-
-1)

(10)

式中:J2 为带谐系数,Re 为地球半径,μ为地球引

力常数.分别计算主、从模块的平均轨道要素变化

率时只需在上式中替换相对应的变量即可.
由前文知,从模块与主模块的平均轨道要素

差为小量,近似为一阶变分关系,对从模块与主模

块的平均轨道要素变化率之差也作近似一阶变分

处理,结合式(10)推得

δa-
·

c=δe-
·

c=δi
-
·

c=0;

δΩ
-
·

c=-7Ω
-
·

c

2a-c
δa-c+ 4e-cΩ

-
·

c

a-c(1-e-2c)
δe-c-Ω

-
·

csini
-
c

cosi
-
c

δi
-
c;

δω-
·

c=-7ω
-
·

c

2a-c
δa-c+ 4e-cω-

·

c

a-c(1-e-2c)
δe-c-

15J2 μR2
e

4 a-7c (1-e-2c)2
sin(2i

-
c)δi

-
c;

δM
·

c=-7M
·

c+3μ/a-3c
2a-c

δa-c+ 3e-cM
·

c

a-c(1-e-2c)
δe-c-

9J2 μR2
e

4 a-7c(1-e-2c)3/2
sin(2i

-
c)δi

-
c (11)

根据主模块的初始时刻平均轨道要素和编队

构形要求设计得到的从模块的初始平均轨道要
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素,虽然在初始时刻满足构形要求,但是考虑J2
摄动的影响后,随着主、从模块的飞行,约束条件

就不再精确满足,下面分析编队构形受J2摄动的

影响情况.
分析编队构形的形状和方向的变化,包括分

析δa-c、A、φ、B、Ω
~
和i

~
的变化率.

δa-
·

c=0

A
·

≈a-ce-cδM
·

c

φ
·
≈-δM

·

c

B
·

≈a-c(δω-
·

c+δM
·

c+δΩ
-
·

ccosi
-
c)

Ω
~
·

≈ω-
·

c+δM
·

c-δΩ
-
·

c/δi
-
c

i
~
·

≈-ω-
·

c-δM
·

c+δΩ
-
·

c/δi
-
c

(12)

综上,给定主模块的平均轨道要素和编队构

形尺寸参数就可分析各变量变化的量级,选取主

要变形进行修正即可.考虑主、从模块的轨道高度

在1000km左右,空间圆形编队半径为几千米到

几十千米.由式(10)知,ω-
·

c的数量级为10-7左右,
从模块与主模块的平均轨道要素差的数量级为

10-3左右.根据式(11)知,δΩ
-
·

c、δω-
·

c和δM
·

c的数量

级均为10-9 左右,因此可推得如下结论:

O(δa-
·

c)=0,O(A
·
)≈10-9,O(φ

·)≈10-9

O(B
·
)≈10-5,O(Ω

~
·

)≈10-6,O(i
~
·

)≈10-6
(13)

因此,对主、从模块在编队初始时刻的平均轨

道要素的修正应主要抑制绕飞轨道平面的迹向漂

移速度B
·
、进动角速度Ω

~
·

和章动角速度i
~
·

.
2.3 平均轨道要素的修正公式

孟鑫等提出了编队飞行卫星相对运动的零

J2摄动条件,满足该条件的编队卫星能有效地抑

制绕飞轨道平面的迹向漂移速度B
·
、进动角速度Ω

~
·

和章动角速度i
~
·
[12],公式如下:

δΩ
-
·

c=0;δω-
·

c+δM
·

c=0 (14)
该公式结合式(11)可推得零J2摄动条件的

一阶近似表达式,然而,在e-c=0时,只有零解,即

δa-c=δi
-
c=0.这是因为式(11)在e-c=0时仅有

零解.本文考虑的主模块的平均轨道要素为太阳

同步轨道,满足e-c=0,采用零J2摄动条件进行修

正的结果等价于未修正.
由于集群航天器是通过无线连接实现能量传

输和数据交互的虚拟航天器系统,其对模块间相

对位置的要求要大于绕飞轨道方向的要求.基于

上述考虑,本文将主要抑制绕飞轨道平面的迹向

漂移速度B
·
,在e-c=0时,修正公式如下:

δa-c=-m1+m2·m3

k1+k2+k3
δi

-
c

m1 =Ω
-
·

csini
-
c,m2 =5+3 1-e-2c

m3 = 3J2 μR2
e

4 a-7c(1-e-2c)2
sin(2i

-
c)

k1 =7Ω
-
·

c

2a-c
cosi

-
c,k2 =7ω

-
·

c

2a-c

k3 =7M
·

c+3 μ/a-3c
2a-c

(15)

使用上式对由编队构形设计步骤计算的从模

块在编队初始时刻的平均轨道半长轴进行修正

时,先将主模块在编队初始时刻的平均轨道要素

代入式(10)中,求得Ω
-
·

c0、ω-
·

c0和M
·

c0并代入式(15),

得到平均半长轴修正量δa-c.
2.4 轨道要素的转换及摄动方程

在仅考虑J2摄动时,平均轨道要素到密切轨

道要素的转换公式,有许多文献做了研究,但大多

只考虑了J2摄动引起的短周期变化项,并且尚

未考虑在e-c =0时,转换公式存在奇异性的问

题[13-14].本文采用了考虑长周期变化项的精度相

对较高的无奇点轨道根数转换公式[10].
将修正后的主、从模块的初始平均轨道要素

转换为初始密切轨道要素后,通过求解摄动方程,
可计算编队构形随时间的变化.由欧拉角定义的

经典轨道要素存在奇异性;而改进的春分点轨道

要素虽然避免了奇异性,但存在繁琐的三角函数

计算.本文采用新四元数轨道要素表示的摄动方

程[11].

3 仿真算例及结果分析

本文仿真算例为太阳同步轨道空间圆形编队

问题,绕飞半径为10km;从模块3个,彼此初始

相位差相等,选取ψ=0.主模块位于太阳同步轨

道,已知其在编队初始时刻的平均轨道要素[3],求
得3个从模块在编队初始时刻的平均轨道要素,
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见表1.由式(15)得到从模块平均轨道要素修正

量,见表2.相应的,未修正的平均轨道要素σ-转换

为密切轨道要素的结果见表3,修正的与未修正

的密切轨道要素之差见表4.由2.3节知,修正与

未修正的仿真结果的对比即采用本文的修正公式

与采用零J2摄动条件进行修正的对比.

表1 模块初始时刻的平均轨道要素

Tab.1 Initialmeanorbitalelementsofmodules

模块 a-/km e-/10-4 i
-/(°) Ω

-/(°) ω-/(°) M/(°)

主模块 7355.31 0 99.37 50.27 0 0
从模块1 7355.31 6.7978 99.37 50.34 0.0111 0
从模块2 7355.31 6.7978 99.43 50.24 239.99 120
从模块3 7355.31 6.7978 99.31 50.24 119.99 240

为验证相对运动模型的有效性,不考虑J2摄

动时,主、从模块的初始平均轨道要素可当作初始

密切轨道要素进行仿真验证,取仿真时间为1个

轨道周期,各模块摄动仿真结果与理想编队设计

的相对位置误差见图1.修正σ-后J2摄动下编队

飞行的三维轨迹见图2.考虑J2摄动时,取仿真

时间为3个交点周期[10],将未修正的σ- 转换为密

切轨道要素,相应的编队构形的相对位置误差见

图3(a),修正σ- 后的编队构形的相对位置误差见

图3(b).

表2 从模块的平均轨道半长轴修正量

Tab.2 Revisedvaluesformeanorbitalsemi-major
axisofdeputymodules

从模块 δa-c/m

1 0

2  6.3843

3 -6.3843

表3 未修正σ-时模块的初始密切轨道要素

Tab.3 Initialosculatingorbitalelementsofmodules

withoriginalσ-

模块 a/km e/10-4 i/(°) Ω/(°) ω/(°) M/(°)

主模块 7364.05 4.2862 99.36 50.27 0 0
从模块1 7364.0711.095099.36 50.34 0.0191359.99
从模块2 7364.04 5.9413 99.42 50.24 278.56081.44
从模块3 7364.05 5.9390 99.31 50.24 081.48278.51

表4 修正σ-与未修正σ-的从模块初始密切轨道要素之差

Tab.4 Thedifferencebetweenrevisedandunrevisedosculatingorbitalelementsofdeputymodules

从模块 Δa/m Δe Δi/(°) ΔΩ/(°) Δω/(°) ΔM/(°)

1 0 0 0 0 0 0

2  6.3767 -10-10  9.8×10-9 -1.8×10-11 -7.1×10-5 7.1×10-5

3 -6.3767  10-10 -9.7×10-9 -1.4×10-11 -7.1×10-5 7.1×10-5

图1 无J2摄动时编队构形的相对位置误差

Fig.1 Relativepositionerrorofformationconfiguration
withoutJ2perturbation

由图1可知,在不考虑J2摄动时,实际编队

飞行中与绕飞半径10km的理想空间圆形的位

置误差仅在4m左右,验证了本文相对运动模型

的有效性.考虑J2摄动时,对比图1与图3(a)知,

编队构形发生了较大改变,相对位置误差随飞行

时间逐渐增大,在3个交点周期已达到近300m.
由图3(a)与图3(b)对比可知,从模块1的相对位

置误差并没有减小,因为两者同平均轨道倾角,故
无须修 正,但 其 他 从 模 块 的 相 对 位 置 误 差 从

       

图2 修正σ-后J2摄动下编队飞行的三维轨迹

Fig.2 Three-dimensionaltrajectoryofformation

flightwithrevisedσ-forJ2perturbation
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(a)未修正σ-时

(b)修正σ-时

图3 未修正与修正σ-后J2摄动下编队构形

的相对位置误差

Fig.3 Relative position errors of formation

configurationwithoriginalandrevisedσ-for

J2perturbation

300m减少至150m,验证了本文的修正公式可

有效抑制绕飞轨道的迹向漂移.由图2可知,各从

模块之间相位差相同,并在中心为主模块、半径为

10km的空间圆形轨道上飞行.

4 结 论

(1)当主模块位于小偏心率轨道,不考虑J2摄

动时,相对运动方程设计结果具有很高的精度,但
不适用于赤道轨道和极地轨道的编队构形设计.

(2)主模块位于太阳同步轨道,其平均轨道偏

心率为0时,无法采用零J2摄动条件进行修正.
(3)本文的修正公式有效抑制了编队构形的

迹向漂移,实际编队时,从模块与主模块的平均轨

道倾角之差越小,其相对漂移越小,所以应尽可能

设计同轨道倾角编队.考虑J2摄动时,采用平均

轨道要素差对集群航天器进行空间圆形编队设

计,对其后续编队构形保持、节省燃料和控制律的

设计具有重要意义.
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Spacecircularformationconfigurationdesignoffractionatedspacecraft
basedondifferenceofmeanorbitalelementsforJ2perturbation

ZHANG Shuo1, WU Guo-qiang*1,2

(1.StateKeyLaboratoryofStructuralAnalysisforIndustrialEquipment,DalianUniversityofTechnology,

Dalian116024,China;

2.SchoolofAeronauticsandAstronautics,DalianUniversityofTechnology,Dalian116024,China)

Abstract:Fractionatedspacecraftisavirtualspacecraftsystem whichisconstitutedbywireless
connection.Thespacecircularformationconfigurationdesignasthechiefmoduleatthesun-
synchronousorbitforJ2perturbation,hasgreatsignificanceofmeetingtheneedsofenergytransfer
anddataexchangeaccuratelybetweenthemodules,anditsapplicationrequirements.Tobeginwith,

relativemotionmodelisestablishedthroughthedifferenceofmeanorbitalelementsbetweendeputy
moduleandchiefmodule,andthedesignstepsofthespacecircularformationconfigurationaregiven.
TheJ2invariantperturbationconditionsarenolongerapplied,sotherevisedformulaisproposed
throughthequantitativeanalysisofJ2perturbation.Theinitialformationconfigurationisdetermined
byconvertingtherevisedmeanorbitalelementstotheosculatingorbitalelementsattheinitialtime.
ThenonsingularnovelquaternionorbitalelementsareusedtoanalyzeJ2perturbation,andtheefficacy
ofthedesignmethodisdemonstratedbytheresultsofsimulations.

Keywords:J2perturbation;meanorbitalelements;fractionatedspacecraft;spacecircularformation
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