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航天器与空间碎片的混合编队重构控制与应用
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  摘 要:针对空间碎片清理问题,提出了一种利用航天器与空间碎片混合编队队形重构控制技术捕获碎片的

方法。首先,分析了地/月—日系L2 拉格朗日平动点附近的限制性三体环境,并建立了编队卫星相对运动动力学

模型;其次,提出了以太阳光压力作为航天器与空间碎片编队队形重构的控制力,实现各从星接近空间碎片的目

的;最后,设计了基于线性二次型的最优控制器,并在 Matlab/Simulink环境下进行仿真实验。仿真结果表明该方

法可控制从星到达期望的位置(空间碎片的位置),且太阳帆板的姿态变化在可控范围内,进而证明了该方案可以

应用于复杂空间环境下的碎片清理任务。
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0 引 言

随着全世界发射活动的增加,航天器在任务结

束后如不能有效的回收即会成为空间碎片,对人类

航天活动造成很大伤害,因此对于清理空间碎片的

研究是很有必要的[1]。目前国内外学者对空间碎片

的捕获和清理可以分为三类:一是刚性机械臂清理

法,该方法选用附有夹持装置的机械短臂或多自由

度机械臂,当卫星与空间碎片交会时进行捕获作业。
二是绳系卫星系统,该方法采用全柔性部件连接的

多颗卫星对空间碎片进行捕获[24]。三是空间飞网

系统,该类方法采用大尺度柔性飞网进行在轨捕

获[57]。综上,现存的碎片捕获技术都是在抓捕系

统上进行改进,但并没有在卫星的灵活性、可操纵性

上有所创新。
航天器编队是于20世纪90年代提出的,是由

一组空间分布的小卫星绕飞组成[8]。编队中各航天

器通过协同控制与管理构成一颗虚拟大航天器,其
在应用领域的灵活性以及在轨可维护性方面都强于

单颗大型航天器。国内外学者对于编队卫星系统建

模、飞行控制以及队形重构做了很多研究[911],但很

少提出航天器与空间碎片混合编队进行碎片捕获的

方案。
本文将航天器和空间碎片看成一个整体,提出

一种混合编队的队形重构方案;在地/月-日系的

L2 点附近,研究以编队飞行的模式去接近空间碎片

的问题。首先在限制性三体环境下利用太阳和地月

系对编队航天器的作用力,建立编队卫星相对运动

动力学模型。然后分析太阳对太阳帆板产生的太阳

光压力,提出了以此作为航天器与空间碎片编队飞

行队形重构力的控制策略。利用线性二次型最优控

制理论设计控制器,实现各从星接近空间碎片的目

的,奠定对空间碎片的捕获基础。最后在 Matlab/

Simulink环境下进行实例仿真,结果证明这种方法

是可行的,可以为实际编队卫星捕获空间碎片应用

提供参考。

1 混合编队飞行的动力学模型

在地/月-日系下的L2 拉格朗日平动点附近,
编队航天器和空间碎片(下面简称“碎片”)分别受到

太阳和地月系的作用力,但其质量都很小,对两天体

产生的万有引力可以忽略。考虑到限制性三体问题

的限制条件:

1)空间飞行器的质量相对引力体是小量,可以

忽略其质量和对引力体的影响;

2)两引力体绕其公共质心做圆运动[12]。
则整个混合编队模型可以近似作为一个圆型限

制 性 三 体 问 题 (circularrestrictedthree-body
problem,CR3BP)来研究。

混合编队飞行研究的是碎片与若干从星的关



系,每颗从星与碎片的运动关系都是相似的,所以为

了能方便简洁的说明问题,这里仅分析第i(i=1,2,

3,…,n)颗从星与碎片的关系,以此作为整个编队

飞行的基础。建立图1所示的空间坐标系,定义整

个地/月-日系的质心为坐标系的原点,x 轴指向

mE,y轴垂直于x 轴,z轴垂直于系统的滚转平面,
与x,y轴构成右手系。mS 和mE 是开普勒轨道中

两个主要引力,分别代表了太阳质量与地月系质量,

mD、mi
F 分别代表了编队碎片与编队中第i颗伴随

卫星,同时具有较小的质量(mD≅mi
F≪mE<mS),

忽略其对引力天体的影响。为了以下计算的简便,
采用归一化的方法,令GmS=1-μ,GmE=μ。

在捕获过程中,当编队卫星到达以空间碎片为

虚拟主星的预定轨道后,进行队形重构,向中心靠拢

对其进行轨道接近。由于天体的不断运动,L2 平动

点的位置随着两颗引力天体之间的距离的改变而变

化,但是其比例γ=l2/l始终保持不变。图中l表示

的是mE 和mS 之间的距离,l2 则表示L2 点到 mE

的距离。

图1 系统坐标

Fig.1 Coordinateofsystem
 

在图1坐标系中,碎片与第i颗从星的轨道动

力学方程可表示为
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其中:fD、fi
F 分别表示作用在碎片及第i颗从星上

的轨道摄动力;dDS、dDE分别表示碎片到太阳和地月

系的相对距离;di
FS、di

FE 分别表示第i颗从星到太阳

和地月系的相对距离。则从星与碎片的相对位置矢

量为

ρi=rD -ri
F (3)

  为便于应用,将其改写为分量形式。令i,j和k
分别为ox,oy和oz轴的单位矢量,则有

ω=-ωDk (4)

ρi=xii+yij+zik (5)
其中:ωD 为碎片瞬时轨道角速度;xi,yi 和zi 为第i
颗从星的坐标分量。则从星与碎片的相对运动加速

度可被表示成式(6)的形式。
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(̈yi-ω2yi-2ω̇xi-̇ωxi)j+̈zik (6)

则从星与碎片之间的轨道动力学方程分量形式可以

表示为
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式中:

dDS= [xD+(1+γ)l]2+y2D+z2D

dDE= (xD+γl)2+y2D+z2D
di

FS=
[xi+xD+(1+γ)l]2+(yi+yD)2+(zi+zD)2

di
FE= (xi+xD+γl)2+(yi+yD)2+(zi+zD)2

从式(7)~式(9)中可以看出其存在非线性项

di
FS和di

FE。为了便于控制器的设计与分析,需要对

其进行线性化。文献[13]中给出了线性化的方法,
即将其展开成泰勒级数的形式,忽略高阶小量。对

1/di3
FS和1/di

FE
3 进行线性化,则得

1
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2 太阳光压模型

在日-地月系统的L2 点附近,航天器受到的

天体引力处于平衡状态,则控制力对其运动轨迹将
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占有主导作用。文献[14]指出L2 点附近的编队所

需控制力很小,较常规的推进方式来说,太阳帆控制

力更容易实现编队轨迹规划。为研究太阳帆的光压

力,需要建立图2所示的坐标系o-rht,其原点与卫

星质心固连,or轴与太阳到太阳帆的的矢径重合,
并与入射光同向;oh轴沿轨道面法向,ot轴与其他

两轴构成右手系。控制太阳帆光压力需要用到两个

姿态角,倾斜角α和时钟角δ,用来表示太阳帆帆面

法向与轨道坐标系间的关系,其取值范围分别为

α∈ 0,πé

ë
êê

ù

û
úú2
,δ∈ 0,2[ )π 。

图2 太阳帆板坐标系

Fig.2 Coordinateofsolarsail
 

在太阳与太阳帆组成的二体模型系统中,假设

太阳帆只受日心引力和太阳光压力,则从星受到的

太阳光压力为

Fi
S =βmi

F(1-μs)
r2i

(̂r·n)2·n (12)

式中:ri 表示的是太阳与太阳帆之间的距离;̂r表示太

阳帆上所接受的太阳光压的单位量。μs 为太阳引力

系数,大小为1.3271244×1011km3/s2,β为轻巧数,
表示太阳光压力加速度与太阳惯性加速度的比值

βi=2p0
μs

A0

mi
F

(13)

式中:p0 为太阳光压系数p0=1.04×1017N;A0 是太

阳帆接受光压力的面积。利用式(12)和式(13),可以

求得太阳光压力在太阳帆参考坐标系下的分量。
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3 混合编队队形重构控制器设计

3.1 模型简化

在限制性三体模型下,为了方便计算,可以假设

l=1,̇l=̈l=0。则编队动力学模型式(7)~式(9)简
化为
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太阳光压力的简化形式参考文献[15]中的模型,同
时结合式(13)和式(14)得

Fi
x =fi

Fx -fDx =(Q0+q)cos3αi
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其中

Q0=1-μ
r2 βiA0=2p0 1-( )μ

μsmir2 A0

q=2p0
(1-μ)

μsmir2 Δa (18)

其中:Δa表示太阳帆板面积的变化;Q0 为太阳帆的

特征加速度;q表示特征加速度的变化率。这里以

太阳帆面积变化、倾斜角以及时钟角作为控制器输

入来研究。令 Xi= xi yi z ẋi ẏi ż[ ]i T 为

系统的状态变量,Yi= xi yi z[ ]i T 为系统输出,
则式(15)至式(17)可以写成状态方程的形式

Ẋi=AXi+BUi

Yi=CXi+DUi (19)
其中:

A=

O3×3 I3×3
a41 0 0
0 a52 0
0 0 a63

0 2 0
-2 0 0
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B= O3×3 I3×[ ]3
T

C= I3×3 O3×[ ]3

D=O
其中:

a41=1-3
[xD +(1+γ)]+(1-μ)

d3DS -

μ+3(xD +γ)
d3DE

a52=1-3yD +(1-μ)
d3DS -μ+3yD

d3
DE
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a63=1-3zD +(1-μ)
d3DS -μ+3zD

d3
DE

3.2 控制率设计

本文采用线性二次型最优控制作为整个系统的

控制算法,考虑燃料消耗以及控制时间等因素,最优

控制函数U*(t),使下列性能指标泛函最小

J=
∫

∞

t0
Xi(t)TQXi(t)+Ui(t)TRUi(t( ))dt

2
(20)

式(20)右边的第一项反应的是控制系统的实际状态

与理想状态的误差对系统性能的影响,第二项是对

系统燃料消耗的控制。式中:Q 为半正定矩阵,R 为

正定对称矩阵,分别表示系统的模型误差加权矩阵

和控制矩阵。
通过求解黎卡提微分方程,求得矩阵P(t)为

Ṗ=-PA-ATP+PBR-1BTP-Q (21)
则系统的反馈增益矩阵K(t)以及最优控制U*(t)
的关系为

U*(t)=-K(t)ΔXi(t)=-R-1BTP(t)ΔXi(t)
(22)

式中 ΔXi(t)表示第i颗从星与目标轨迹的轨道

误差。

4 仿真校验

根据式(19),采用三颗从星“绕飞”空间碎片的

编队形式。假设三颗卫星初始状态下在同一轨道上

运行,但其相位角不同;设定其中一颗卫星的相位角

为0°,则其他两颗卫星的相位角分别120°和240°;
假设每个从星的质量以及其太阳帆板的面积都相

等。设初始轨道为半径1km的空间圆型编队,三
颗卫星的初始参数如表1所示,各卫星总体指标如

表2所示。碎片所处位置,即目标轨道可表示为

x0 y0 z[ ]0
T= [ ]0 0 0 T

  选取如下误差加权矩阵以及控制矩阵

Q=diag [ ]( )1 1 1 1 1 1
R=diag 106 106 10[ ]( )6

  根据以上参数进行仿真,其结果如图3~图

5所示。

表1 编队卫星初始状态

Table1 Initialstateofformationsatellites
从星 初始位置[x,y,z]T/m 初始速度[vx,vy,vz]T/(m·s-1)

1 [1000 0 0] [0-1.082 0.625]

2 [-500 750-433] [1.082 0.54 -0.33]

3 [-500 -750 433] [-1.082 0.54 -0.33]

表2 卫星仿真参数

Table2 Parametersofsimulation
仿真参数 数值

太阳帆板面积A0/m2 10
卫星质量m/kg 200

引力常数μ 3.04×10-6

平动点距离比γ 0.0098

图3 从星重构控制的位置误差

Fig.3 Trajectoryerroroffollowersformationcontrol
 

图4 太阳帆板的被控参数

Fig.4 Controlledparametersofsolarsails
 

图3表示的是三颗从星的运动轨迹与目标轨迹

的误差在坐标轴上的分量。从图中可以看出轨迹误

差的变化渐进趋近与稳定,并且在8s时刻趋于0,
即表示卫星运动轨迹达到目标轨道。

图4表示的是太阳帆板的时钟角、倾斜角和帆

面面积的变化。从星太阳帆的倾斜角和时钟角变化

维持在10°以内,同时太阳帆面积变化在1m2 以内,
这些都与L2 点基于太阳光压重构的编队卫星运动

趋势一致。
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图5 三维空间从星轨道

Fig.5 Trajectoryoffollowersinthreedimensionalspace
 

图5表示三颗从星在空间坐标系下的运动轨

迹。从图中可以直观的看出三颗从星在相同开普勒

圆轨道上的不同相位角位置开始队形重构。经过动

态过渡过程,最终到达目标轨道位置。

5 结 论

本文研究了在地/月—日系的L2 平动点附近,
多颗卫星与空间碎片的混合编队动力学模型。分析

了限制性三体问题下的卫星相对运动动力学,并采

用了线性二次型最优控制作为控制率。考虑了太阳

光压力作为摄动力,同时提出利用太阳帆板的姿态

可控性将太阳光压力作为编队重构的控制力的策

略。通过仿真可以看出,太阳帆板的姿态以及面积

变化满足实际要求,同时由三颗从星组成的编队卫

星也可以同时到达指定的空间碎片的位置,证明了

该方法的可行性。后续的工作将探寻更精确的控制

算法求得编队重构路线的最优解,以及在从星数量

较大时的避撞问题。
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ControlandApplicationofMixedFormationofSpacecraftandSpaceDebris

ZHANGWenhao,WENXin,YUANLaohu,LIUJiafu,LIWei
(CollegeofAerospaceEngineering,ShenyangAerospaceUniversity,Shenyang110136,China)

Abstract:Inordertosolvedebrisremovalproblem,acapturemethodofmixedformationofspacecraftand
spacedebrisisproposed.Firstly,therestrictedthree-bodycircumstanceneartheL2pointofEarth/Moon-Sunis
analyzedandtherelativedynamicsmodelofformationsatellitesisestablished.Then,acontrolstrategy,using
sunlightpressureasthespacecraftanddebrisformationreconfigurationforce,isproposedsothatachievingthe

purposeofapproachingdebrisbyfollowersatellites.Lastly,alinearquadraticoptimalcontrollerisdesignedand
simulatedbyMatlab/Simulink.Theresultsshowthatthemethodcanhelpcontrolfollowersachievethetargettrack
(locationofspacedebris),whilethechangeofthesolarsailattitudeiskeptundercontrol.Therefore,itprovesthat
themethodcanappliedtothedebrisremovalproblemincomplexspaceenvironment.

Keywords:formationflying;dynamicsmodel;spacedebris;reconfiguration;optimalcontrol
[责任编辑:宋宏]

882 深空探测学报 第2卷




