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摘　 要：在航天器编队任务时，某颗航天器发生故障或者编队任务发生改变就需要对编队进行重构。
在重构过程中，如何进行航天器防碰已经受到了广泛关注。 采用界栅理论（ｂａｒｒｉｅｒ），通过建立

Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数，并取得最优控制律，再根据界栅构造理论构造出界栅轨迹，将对策区分为碰撞区与非

碰撞区，从而实现日地平动点编队飞行防碰撞设计。 经过仿真实验表明，该方法可避开摄动影响，并
对飞行器编队队形重构过程航天器间防碰具有一定的意义。

关　 键　 词：编队飞行；界栅理论；日地平动点；微分对策；Ｈａｍｉｌｔｏｎ
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　 　 航天器编队飞行的研究工作从 ２０ 世纪 ９０ 年代

末开始就没有间断过，特别是近些年随着小卫星技

术的发展，成为了研究热点。 目前国际上已经有不

少的空间科学实验任务采用航天器编队飞行来实

现，比较典型的有美国 ＮＡＳＡ 的 Ａ⁃Ｔｒａｉｎ 计划、ＭＭＳ
计划［１⁃２］等。

航天器编队飞行技术的一大特点是多颗小航天

器在空间组成特定的构形协同工作，密切联系，以分

布方式构成一颗大的“虚拟航天器” （或称为“分布

式卫星系统”） ［３⁃５］，从而产生系统理论中的“涌现”
现象［３⁃５］，在性能上超越单颗航天器系统。

在编队飞行中，由于各种摄动的影响，将会使编

队构型产生漂移，而且由于各种硬件、软件故障的问

题，都会增加编队飞行过程中航天器碰撞概率。 如

何避免编队航天器之间的碰撞成为卫星编队飞行设

计中必须考虑的重要问题。 本文通过微分对策中的

界栅理论［４］把相邻 ２ 个飞行器的最小距离作为约束

集，建立 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数并得到最优控制律［６⁃８］，构造

界栅理论及相应界栅轨迹，划分碰撞区与非碰撞

区［６⁃８］，从而实现编队航天器防碰策略设计研究。

１　 建立微分对策系统状态方程

假设仅考虑 ２ 颗卫星在同一平面内相对运动，
即目标星为 Ｅ，追赶星为 Ｐ，则多颗卫星以此类推。
图 １ 为编队飞行追逃关系模型示意图。

图 １　 飞行器编队飞行追逃关系模型示意图
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式中，μ １ 为太阳开普勒常数，μ ２ 为地月系开普勒常

数，ｒｐ１ 是由太阳质心指向航天器 Ｐ 的矢量，ｒｐ２ 是由

地月系质心指向航天器 Ｐ 的矢量，ｒｅ１ 是由太阳质心

指向航天器 Ｅ 的矢量，ｒｅ２ 是由地月系质心指向航天

器 Ｅ 的矢量。 Ｆ 为航天器轨控发动机推力，ｕ 和 ｖ分
别为推力 Ｆｐ 和 Ｆｅ 与 Ｘ轴的夹角，Ｍｐ 与Ｍｅ 分别为航

天器 Ｐ 与航天器 Ｅ 的质量。

２　 最优控制量的求解及界栅的构造

假设航天器 Ｐ域与航天器 Ｅ在同一平面内组成

追逃模型，星间临界碰撞距离为 ｌ，则对策目标约束

集 Ｄ 为圆域［９］：
（Ｘｅ － Ｘｐ） ２ ＋ （Ｙｅ － Ｙｐ） ２ － ｌ２ ≤ ０ （２）

　 　 当编队航天器间相对距离大于 ｌ，则不会发生碰

撞，反之则发生碰撞。
根据微分对策理论，Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数可表示如下：
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式中： γ ＝ ［γ １ γ ２ γ ３ γ ４ γ ５ γ ６ γ ７ γ ８］ Ｔ ∈
Ｒ８ 是任意向量；且
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　 　 因此：
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　 　 显然有
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　 　 由（６）式、（７）式确定 ｖ∗ 是航天器 Ｐ 的最优策

略。 类似可求得航天器 Ｅ 的最优策略 ｕ∗ ，其满足
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　 　 于是，可得
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　 　 将目标集

·３５２·
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∂Ｄ ＝ ｛（Ｘｐ，Ｘｅ，Ｙｐ，Ｙｅ） ｜ （Ｘｅ － Ｘｐ） ２ ＋

　 　 （Ｙｅ － Ｙｐ） ２ － ｌ２ ＝ ０｝
写成参数形式：

Ｘｐ（􀭴ｔ） ＝ ϕ１（ｓ） ＝ ｓ１， Ｙｐ（􀭴ｔ） ＝ ϕ２（ｓ） ＝ ｓ２，

Ｖｘｐ（􀭴ｔ） ＝ ϕ３（ｓ） ＝ ｓ３， Ｖｙｐ（􀭴ｔ） ＝ ϕ４（ｓ） ＝ ｓ４，

Ｘｅ（􀭴ｔ） ＝ ϕ５（ｓ） ＝ ｓ１ ＋ ｌｃｏｓｓ５，

Ｙｅ（􀭴ｔ） ＝ ϕ６（ｓ） ＝ ｓ２ ＋ ｌｃｏｓｓ５，

Ｖｒｅ（􀭴ｔ） ＝ ϕ７（ｓ） ＝ ｓ３，Ｖθｐ（􀭴ｔ） ＝ ϕ８（ｓ） ＝ ｓ４
式中， ｓ ＝ （ ｓ１，ｓ２，ｓ３，ｓ４） Ｔ；ｓ５ 为与 ｘ轴正方向的夹角，
－ π ≤ ｓ５ ≤ π；􀭴ｔ 为捕获时间。

由界栅构造理论：

∑
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（１０）
　 　 由方程组 （１０） 中第一个式子可得：

γ １（􀭴ｔ） ＋ γ ５（􀭴ｔ） ＝ ０

γ ２（􀭴ｔ） ＋ γ ６（􀭴ｔ） ＝ ０
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－ γ ５（􀭴ｔ） ｌｃｏｓｓ５ ＋ γ ６（􀭴ｔ） ｌｃｏｓｓ５ ＝ ０

γ ２
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２

（１１）

再结合方程组（１０） 中第二个式子可得 ∂Ｄ 上的

单位法线向量为

γ ｜ ∂Ｄ ＝ （
ｃｏｓｓ５
８

，
ｓｉｎｓ５
８

，
ｃｏｓｓ５
８

，

ｓｉｎｓ５
８

， －
ｃｏｓｓ５
８

， －
ｓｉｎｓ５
８

， －
ｃｏｓｓ５
８

， －
ｓｉｎｓ５
８

） Ｔ

显然 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数可写成：
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式中：
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以下有 ３ 种情况：
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目标边界集 ∂Ｄ 是 ＮＵＰ，不存在界栅，航天器 Ｐ 与航

天器 Ｅ 总可以发生碰撞， 整个对策空间都是碰

撞区。

２） 当 ｓｉｎ（ ｓ５ ＋ ａ） ＜
Ｆｐ
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＋
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标边界集 ∂Ｄ是ＵＰ，不存在界栅，航天器 Ｐ与航天器

Ｅ 总可以避开碰撞，整个对策空间都是躲避区。
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标边界集 ∂Ｄ 是 ＢＵＰ，在这种情况下，一定存在界栅

Ｂ。 下面以对应于 ＢＵＰ 上任意一点 ｓ 为初始点倒向

构造界栅 Ｂ。
易于得到倒向协态方程组为：
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·４５２·
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‖ｒｐ１‖３
＋

μ ２

‖ｒｐ２‖３

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓｉｎｓ５ －

　 　 （ｃｏｓｓ５Ｘｅ ＋ ｓｉｎＹｅ）
μ １

‖ｒｐ１‖
９
２

＋
μ ２

‖ｒｐ２‖
９
２

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ Ｙｅ

　
ｄγ ７

ｄτ
＝ ｃｏｓｓ５

　
ｄγ ８

ｄτ
＝ ｓｉｎｓ５ （１３）

相应的初始条件为：

γ１（０） ＝ １
２
ｃｏｓｓ５， γ２（０） ＝ １

２
ｓｉｎｓ５，

γ３（０） ＝ １
２
ｃｏｓｓ５， γ４（０） ＝ １

２
ｓｉｎｓ５，

γ５（０） ＝ － １
２
ｃｏｓｓ５， γ６（０） ＝ － １

２
ｓｉｎｓ５，

γ７（０） ＝ － １
２
ｃｏｓｓ５， γ８（０） ＝ － １

２
ｓｉｎｓ５

式中， τ ＝ 􀭴ｔ － ｔ０，倒向状态微分方程组为：
ｄＸ∗

ｐ

ｄτ
＝ － Ｖ∗

ｘｐ

ｄＹ∗
ｐ

ｄτ
＝ － Ｖ∗

ｙｐ

ｄＶ∗
ｘｐ

ｄτ
＝

μ１

‖ｒｐ１‖３
＋

μ２

‖ｒｐ２‖３

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｘ∗

ｐ －
Ｆｐ

Ｍｐ
ｃｏｓｖ∗

ｄＶ∗
ｙｐ

ｄτ
＝

μ１

‖ｒｐ１‖３
＋

μ２

‖ｒｐ２‖３

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｙ∗

ｐ －
Ｆｐ

Ｍｐ
ｓｉｎｖ∗

ｄＸ∗
ｅ

ｄτ
＝ － Ｖ∗

ｘｅ

ｄＹ∗
ｅ

ｄτ
＝ － Ｖ∗

ｙｅ

ｄＶ∗
ｘｅ

ｄτ
＝

μ１

‖ｒｅ１‖３
＋

μ２

‖ｒｅ２‖３

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｘ∗

ｅ －
Ｆｅ

Ｍｅ
ｃｏｓｕ∗

ｄＶ∗
ｙｅ

ｄτ
＝

μ１

‖ｒｅ１‖３
＋

μ２

‖ｒｅ２‖３

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｙ∗

ｅ －
Ｆｅ

Ｍｅ
ｓｉｎｕ∗

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（１４）

　 　 以及倒向初值条件为：
Ｘ∗

ｐ （０） ＝ ｓ１
Ｙ∗

ｐ （０） ＝ ｓ２
Ｖ∗

ｘｐ（０） ＝ ｓ３
Ｖ∗

ｙｐ（０） ＝ ｓ４
Ｘ∗

ｅ （０） ＝ ｓ１ ＋ ｌｃｏｓｓ５
Ｙ∗

ｅ （０） ＝ ｓ２ ＋ ｌｓｉｎｓ５
Ｖ∗

ｘｅ（０） ＝ ｓ３
Ｖ∗

ｙｅ（０） ＝ ｓ３

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１５）

　 　 简单的积分可得：
Ｘ∗

ｐ （τ） ＝ ｓ１ － τＶ∗
ｘｐ

Ｙ∗
ｐ （τ） ＝ ｓ２ － τＶ∗

ｙｐ

Ｘ∗
ｅ （τ） ＝ ｓ１ ＋ ｌｃｏｓｓ５ － τＶ∗

ｘｅ

Ｙ∗
ｅ （τ） ＝ ｓ２ ＋ ｌｓｉｎｓ５ － τＶ∗

ｙｅ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（１６）

　 　 则所求的界栅 Ｂ 为：
（ｘ∗

ｐ （τ） － ｘ∗
ｅ （τ）） ２ ＋ （ｙ∗

ｐ （τ） － ｙ∗
ｅ （τ）） ２ ＝ ｌ２

（１７）
　 　 即为一个圆，界栅 Ｂ把对策空间 Ｒ２ 分为 ２ 个部

分，由 Ｂ 围成的圆域（包括 Ｂ 本身）为捕获区，圆域

之外的区域为躲避区。

３　 实例仿真与分析

文本仿真实例的初始条件如下：
假设航天器 Ｐ 与航天器 Ｅ 的质量及大小相同，

质量均为 ２ ０００ ｋｇ；航天器 Ｐ 处于幅值为 ９００ ０００
ｋｍ 的运行轨道上，捕获半径为 ５ ｋｍ，以日地平动点

Ｌ２ 点附近编队飞行为例，具体的 Ｌ２ 点基本常数［１０］

如表 １ 所示：
表 １　 日地系统 Ｌ２ 点基本常数

类别 值

太阳开普勒常数 μ１ ／ （ｋｍ３·ｓ－２） １．３２７ １２４ ４×１０１１

地月系开普勒常数 μ２ ／ （ｋｍ３·ｓ－２） ３．９８６ ００４ ４×１０５

太阳到坐标原点的距离 Ｄ１ ／ ｋｍ ４．９０２ ７７７ ９×１０３

地月系到坐标原点的距离 Ｄ２ ／ ｋｍ ４．５４８ ４０８ ５×１０８

轨道偏心率 ｅ ０．０１６ ７０８ ６２

平动点 Ｌ２ 点到月亮的距离 ｘｅ ／ ｋｍ １．５１１ ０５１ ５×１０８

航天器 Ｐ 与航天器 Ｅ 在坐标系下的位置与速

度［１１⁃１２］分别为：

·５５２·
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Ｘｐ（０） ＝ ８７ ０２８．５０８ ４０９ ｋｍ
Ｘｅ（０） ＝ ８７ ０２８．６１８ ４０９ ｋｍ
Ｙｐ（０） ＝ － ２４ ７３９．５１２ ６２９ ｋｍ
Ｙｅ（０） ＝ － ２３ ２６８．６１３ ２４５ ｋｍ
Ｖｘｐ ＝ ８．９９５ ８７７ ｍ ／ ｓ
Ｖｙｐ ＝ １２１．６０５ ６７５ ｍ ／ ｓ
Ｖｘｅ ＝ ８．２８５ ８７７ ｍ ／ ｓ
Ｖｙｅ ＝ １２０．９２４ ８７７ ｍ ／ ｓ

　 　 由于编队飞行时，航天器间距较近，可忽略轨道

引力，太阳光压等摄动力影响。 对 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数进

行 Ｍａｔｌａｂ 仿真如图 ２ 所示：

图 ２　 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数随时间变化曲线

在图 ２ 中，可以看到 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数存在大于 ０、
等于 ０、小于 ０ 的情况，也就是航天器间存在非碰撞

区、界栅和碰撞区。

对方程（４）做积分
ｄＨｐ

ｄＦｐ

＝ ０ 可得最优控制推力

表达式：

Ｆ∗
ｐ ＝

γ３

Ｍｐ
ｃｏｓｖ ＋

γ４

Ｍｐ
ｓｉｎｖ （１８）

再将（１３）式代入（１８）式可得：

Ｆ∗
ｐ ＝

ｓｉｎｓ５
８Ｍｐ

ｃｏｓｖ －
ｃｏｓｓ５
８Ｍｐ

ｓｉｎｖ ＝

－ １
８Ｍｐ

ｃｏｓ（ ｓ５ ＋ ｖ） （１９）

　 　 经过 ｍａｔｌａｂ 仿真可得航天器 Ｐ 的控制力 Ｆｐ 随

倒向时间变化如图 ３ 所示：

图 ３　 航天器 Ｐ 的控制力 Ｆｐ 随倒向时间变化曲线

在图 ３ 中，首先，控制力 Ｆｐ 随倒向时间的变化

呈先由小变大再由大变小的循环过程，中间有反向

的出现，这是由于航天器 Ｐ 在追逃过程中，两航天

器的位置发生了改变造成控制力方向的改变。

４　 结　 论

编队飞行技术是深空探测方向的一个重要研究

方向，本文将任意 ２ 个航天器间的最小距离作为临

界距离，运用微分对策中的界栅理论将整个对策空

间分为碰撞区与非碰撞区，碰撞区与非碰撞区的重

叠部分即为界栅。 通过对界栅区域的构造，能够保

证航天器间不发生碰撞。 经过实例仿真证明该方法

简单可行。
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