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摘 要:针对低轨卫星星座运行中地球引力摄动的周期特性,基于迭代学习控制(ILC)方法,提出

了星座碰撞规避的迭代学习构型保持方法。该方法由反馈控制和ILC两部分构成,分别抑制卫星

运行过程中的非周期摄动和周期摄动对构型保持精度的影响,进而在地球非球形引力摄动未知条

件下,通过相对构型的精确保持实现对星座卫星碰撞的有效规避。仿真结果表明,在地球J2摄动

影响下,与传统反馈控制相比,ILC方法以更小的控制输入实现了轨道保持精度的显著提升,进而

在星座卫星轨道高度相近的情形下显著降低了碰撞风险,且控制器可在保证收敛性能的前提下,
实现启动时间的灵活选择。
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Abstract:Duetotheperiodicityperturbationoflowearthorbit(LEO)satelliteconstellations,aniterative
learningcontrol(ILC)basedformationkeepingmethodisproposed.Themethodconsistsoffeedback
controlandILCcontrolwhichrespectivelyattenuatetheinfluenceofaperiodicandperiodicperturbationon
theaccuracyofformationkeeping.Collisionofconstellationsatellitescanbeeffectivelyavoidedbyprecise
formationkeepingundertheconditionofunknownearth􀆳snon-sphericalgravitationalperturbation.The
simulationshowsthattheILCmethodgreatlyimprovestheprecisionoforbitkeepingwithasmallercon-
trolinputundertheinfluenceofearthJ2perturbationcomparedtotraditionalfeedbackcontrol,andthe
collisionriskbetweenconstellationsatelliteswithsimilarorbitheightsissignificantlyreduced.Thecon-
trollercanbeflexiblyactivatedwiththeconvergenceensured.
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0 引言

巨型低轨卫星星座的开发,已成为当下的热点领

域,但巨型星座快速发展的同时也存在一系列问题,
其中最直接的后果是造成了500~2000km范围近地

空间的异常拥挤[1-3]。随着低轨卫星数量的急剧增

加,一方面使已有在轨卫星的生存空间受到挤压,碰
撞风险增大;另一方面,发射和轨道机动等工作的负

担和风险也与日俱增,严重时甚至会引发碎片级联碰

撞效应等灾难性后果,对空间环境造成极大破坏[4-6]。
为了保证空间目标的安全运行,碰撞规避方法

的研究受到了广泛关注[7-9]。通常碰撞规避问题可

以描述为:卫星在得到预警信号与相对运动关系等

信息后,如何机动降低碰撞概率。对于推力矢量控

制的卫星,问题转化为约束条件下的最优脉冲输入

的求解。R.P.Patera等[10]最早研究了相关问题,
将推力方向与大小解耦,开发了一种基于碰撞概率

梯度的规避策略,沿碰撞概率梯度方向进行轨道机

动,使碰撞概率以最快速度下降。此后的研究基本

沿着该思路展开,例如安喜彬等[11]考虑了卫星回归

原轨道、燃料最省和距离下限的约束条件,使用高

斯伪谱法求解最优控制规律。袁勇等[12]采用了时

间规避策略,在碰撞前施加沿速度方向的脉冲,使
两星通过轨道面交点的时刻错开,从而避免相撞。

随着电推进技术的飞速发展,越来越多的卫星使

用连续低推力方法进行轨道控制。相比推力矢量控

制,这种方法能大幅提高控制效率,从而延长卫星的

使用寿命。然而,基于连续推力控制的规避方法却鲜

有研究。G.Salemme等[13]提出了一种间接方法,以
燃料最省为优化目标,但模型维度较高。J.Herna-
ndo-Ayuso等[14]在此基础上,以推力最小为目标,基
于Pontryagin极大化原理与间接法,分别对连续推力

的幅值与方向求最优,研究了圆轨道两星碰撞规避问

题,并推导了精度较高的切向机动解析解。J.A.Reiter
等[15]基于最优推力径向假设,提出了一种半解析快

速计算方法。目前,连续推力控制方式在大型低轨

道互联网星座领域已取得广泛应用[16-17],因此本文

的研究也将基于连续推力控制展开。
在星座卫星的巨大规模下,碰撞规避将成为常

规任务[7]。因此,为了避免过度机动造成的次生碰

撞和燃料浪费,应在尽可能减小对任务造成影响的

前提下,提出更便捷的规避策略,便于卫星在轨执

行。目前星座卫星的研究中,更多的是将避碰作为

一项约束,讨论构型保持的问题[18-19]。冯昊等[20]在

设计遥感卫星空间碎片规避机动策略时,以星下点

轨迹允许范围为约束,在环形区域内实行精确控

制,以达到规避效果。受星座构型保持启发,考虑

到决定两星碰撞风险的众多要素中,距离的影响最

为重大[21-23]。本文提出了一种基于相对轨道保持

的碰撞规避方法,将复杂的规避寻优问题转化为轨

道控制问题,通过精确控制减少不必要的机动,这
也有益于卫星的正常任务。

相对轨道保持的核心问题在于相对摄动建模,
对于近地卫星,地球形状摄动是主要摄动源[24-25]。
由于互联网星座卫星以近圆轨道为主,容易产生碰

撞风险的卫星轨道高度相当,因此运行周期也十分

接近,加之地球非球形引力摄动又呈现出明显的周

期性,这就导致了相对运动模型中的复杂摄动项以

周期重复为主。一般的反馈控制可以抑制非周期

误差,但并不能有效地消除周期性摄动引起的周期

误差,与理想的相对轨道始终存在偏差,控制效果不

理想[26-27]。迭代学习控制(IterativeLearningControl,

ILC)是一种通过重复控制轨迹修正控制律的方法,
最早由S.Arimito[28]提出,用于提高机器人轨迹跟

踪精度。由于其控制输入由先前试验得到,不依赖

于精确模型,因此被广泛引入其他领域。
针对周期性为主的复杂相对摄动,本文提出了基

于ILC的星座卫星碰撞规避与构型保持方法。首先,
对地球形状J2摄动进行建模,使用轨道模型作差的

方法得到相对运动模型;其次,以相对距离为控制目

标引入反馈控制,跟踪相对轨道;在此基础上,基于相

对摄动周期构建ILC控制器,提取轨道保持偏差与控

制输入,生成下一周期的输入,从而抵消周期性扰动

的影响,提高轨道保持精度,以不同轨道倾角的圆轨

道近地卫星为例进行了数值仿真。

1 动力学建模

首先定义轨道坐标系,原点O 位于目标航天器

或卫星的质心,Ox轴(R 轴)指向目标矢径方向,Oy
轴(S 轴)在轨道平面内与Ox 轴垂直,指向目标速

度方向,Oz(W 轴)与轨道平面垂直,与Ox、Oy轴构

成右手坐标系,称为RSW 坐标系。其中,W 轴方向
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与目标比角动量h 方向一致,但S 轴并不一定与速

度矢量重合。

图1 地心惯性系(ECI)与轨道坐标系(RSW)关系图

Fig.1 Relationbetweenearthcenteredinertial

frameandorbitframe

设威胁星在目标星RSW 系中的相对位置为

(x,y,z)T,则有

ρ R=(x y z)T

a R=(ax ay az)T

rt R=(rt 0 0)T

rd R=(x+rt y z)T

ωt R=(0 0 ḟ)
T
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(1)

式中,下标t与d分别表示目标星和威胁星;ρ
为两星相对位置矢量;f 为目标星真近点角。

由于近地卫星的主要摄动源是地球扁率,因此仅

显化2阶带谐项摄动,其在地心惯性坐标系(Earth
CenteredInertial,ECI)下可表示为
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进行坐标转换并代入二体运动方程,可得目标

星RSW 系下的相对运动方程为

ẍ =2̇ẏf+ẋf2+ÿf+μ
r2t

-

μ
r3d
(rt+x)+apx +asx +acx

ÿ= -2̇ẋf+ẏf2-ẍf-

μ
r3dy

+apy +asy +acy

z̈=-μ
r3d

z+apz +asz +acz
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(3)

式中,ap =[apx,apy,apz]T 表示轨道系下的相

对摄动加速度;as=[asx,asy,asz]T 表示其他未建模

的非周期扰动以及近似误差;ac=[acx,acy,acz]T表

示三轴的控制分量。
由于有碰撞风险的两近圆轨道卫星轨道高度

近似相等,即rt≈rd,方程可简化为

ẍ=2̇ẏf+ẋf2+ÿf-μx
r3d

+apx +asx +acx

ÿ=-2̇ẋf+ẏf2-ẍf-μ
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(4)

式(4)即为卫星相对加速度描述,包含摄动的

相对运动动力学模型的矩阵形式为

ẋ=Gx+Bap +Bas +Bac (5)
式中

G=
03×3 I3×3
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-f̈ ḟ2-μ
r3d

0

0 0 -μ
r3d

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

G2=
0 2̇f 0

-2̇f 0 0
0 0 0

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(6)

2 星座碰撞规避的迭代学习构型保持方法

相对轨道保持首先需要选定理想的相对轨道,
本文以不受摄的二体运动轨道为卫星的理想轨道,
并得到理想相对轨道,以下标q表示。状态变量为

xq=[rq vq]T。
相对轨道保持的过程,实际上是通过控制输

入,消除或稳定相对距离跟踪偏差的过程。设T 为

ILC控制周期,控制输入包含两部分———反馈项afb
与ILC项aILC,总控制输入为二者加和ac=afb+
aILC。 定义相对轨道保持偏差

er =r-rq
ev =v-vq{ (7)

因此,有偏差状态变量e=[er ev]T。

令合扰动ah=ap+as,由于地球形状与太阳光

压等摄动加速度均为卫星位置矢量的函数,可用r
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表示扰动上界

aht ≤k1trt +k0t
ahd ≤k1d rd +k0d{ (8)

因此,根据三角不等式,相对摄动的上界也可

用相对距离矢量表示

ah ≤ ahd + aht ≤k1d rd +k1trt +
k0d+k0t≤k1 r +k0 (9)

式中

k1=k1d,k0=(k1d+k1t)rt +k0d+k0t (10)
根据式(9),非周期摄动与偏差状态矢量的模

也存在如下关系

as ≤ ah ≤k1 r +k0 ≤k1 rq+er +
k0 ≤ξ1 er +ξ0 ≤ξ1 e +ξ0 (11)

式中

ξ1=k1,ξ0=k1 rq +k0 (12)

2.1 反馈保持控制器设计

针对相对摄动建模误差与未建模摄动的非周

期影响,引入反馈保持控制器跟踪理想相对轨道,
并稳定轨道保持偏差。下面给出反馈保持器的增

益设计方法。
卫星相对动力学模型式(5)中,相对加速度的

描述为

r̈=G1r+G2v+ap +as +ac (13)

设计反馈控制输入afb 为

afb=-G1r-G2v-ap +̈rq+A1er +A2ev (14)

式中,̈rq 为相对加速度的理想值;A1、A2 分别

为位置、速度反馈增益矩阵,表达式为

A1=-
αr

ε2
I3,A2=-

αv

εI3 (15)

容易验证在式(14)反馈控制输入下系统的稳

定性和偏差的有界性。

2.2 ILC保持控制器设计

在2.1节中,通过引入反馈控制器,抑制了非周

期摄动下相对轨道保持偏差的发散。针对主要摄

动项ap,本节将设计ILC保持器,进一步抵消周期

变化的保持偏差,实现稳定的相对轨道保持。
理想相对轨道加速度描述为

r̈q=G1rq+G2vq (16)
与式(13)相减得到偏差加速度描述

ėv =G1er +G2ev +ah+ac (17)
在式(17)中加入速度偏差描述式,写成偏差状

态方程

ė=Ae+Bah+Bac (18)
设计ILC保持器时,控制输入ac=aILC,式(18)

可写作

ė=Ae+Bah+BaILC (19)

ILC保持器输入的确定依赖于前一周期的保持

偏差和ILC输入信号,使用分段函数进行表示[29]

aILC(t)=
0 ,t≤T
aILC(t-T)+L·e(t-T) ,t>T{ (20)

式中,L 为ILC增益矩阵,且有

L=κT̂L

L̂=diag{Lr,Lv},Lr,Lv ∈R3×3

κ=[κrI3,κvI3]T

ì

î

í
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(21)

增益系数κr、κv 由保持偏差决定,本文采用双

曲正切函数定义

κr =[1-tanh(mr -lr er )]/2
κv =[1-tanh(mv -lv ev )]/2{ (22)

式中,设计参数mr、mv、lv、lr 均为正实数,以限

制控制增益受偏差矢量大小的影响。在此模型中,增
益系数大小 κ ≤2,因此,增益矩阵范数满足

L = κT·̂L ≤2 L̂ (23)
下面判断系统稳定性,并计算ILC保持偏差收

敛半径。
设实对称矩阵P2 正定,满足

ATP2+P2A=-p2I6×6 (24)
式中,p2>0。以关于e的二次型函数为Lya-

punov函数

V2(t)=eT(t)·P2·e(t) (25)
两边求导并代入式(19),得到

V̇2=-p2 e 2+2eTP2B(ah+aILC) (26)
代入 扰 动 上 限 式 (11)与ILC 输 入 表 达 式

(20),得

V̇2≤-(p2-2ξ1 P2B )· e(t)2+
2P2B · L · e(t)· e(t-T)+
2P2B · e(t)·(aILC(t-T)+ξ0)(27)
根据当前与上一周期偏差e的关系

e(t)=e(t-T)+∫
t

t-T
ė(τ)dτ (28)

代入式(19)得

e(t-T)≤ e(t)e-βT + B ·

∫
t-T

t
eβ(t-T-τ)(aILC +ξ0)dτ (29)

式中,β= A +ξ1 B 。 将式(29)与式(23)
代入不等式(27)得
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V̇2 ≤-(p2-2ξ1 P2B -4e-βT P2B · L̂ )·

e(t)2+4P2B · B · L̂ · e(t)·

∫
t

t-T
eβ(t-T-τ)(aILC +ξ0)dτ+2P2B ·

e(t)·(aILC(t-T)+ξ0) (30)
在一个周期内,定义最大控制输入大小

aILCM(t)= sup
τ∈[t-T,t]

aILC(τ) (31)

代入式(30),并利用矩阵次可加性展开得

V̇2 ≤-(p2-2ξ1 P2B -4e-βT P2B · L̂ )·

e(t)2+
4
β
aILCM(t)P2B · B · L̂ ·

e(t)·(1-e-βT)+
4
βξ

0 P2B · B ·

L̂ ·e(t)·(1-e-βT)+2P2B ·e(t)·
aILCM(t)+2P2B · e(t)·ξ0 (32)
合并、化简得

V̇2≤-[p2-2ξ1 P2B -4e-βT P2B · L̂ -
(2 L̂ 2+ P2B 2)·(ξ20+1)]· e(t)2+
2
β2
(P2B 2· B 2+1)·(aILCM(t)+1)(33)

在式(33)中,令

ζ1=p2-2ξ1 P2B -4e-βT P2B · L̂ -

(2 L̂ 2+ P2B 2)·(ξ2
0+1)

ζ0=
2
β2
(P2B 2· B 2+1)·

(aILCM(t)+1)

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(34)

则

V̇2 ≤-ζ1 e 2+ζ0 (35)
设P2 的特征值中最大者为λ2M,最小者为λ2m,

则V2 满足

λ2m e 2 ≤V2 ≤λ2M e 2 (36)

ζ1 >0时,将式(36)代入式(35),得

V̇2(t)≤-ζ1

λ2M
V2(t)+ζ0 (37)

求解得

V2(t)≤e-
ζ1T
λ2MV2(t-T)+

λ2Mζ0

ζ1
(1-e-

ζ1T
λ2M)(38)

再次利用式(36)关系,式(38)可进一步化为

e(t)2 ≤
λ2M

λ2m
e-

ζ1T
λ2M· e(t-T)2+

λ2M

λ2m
·ζ0

ζ1
(39)

两边取平方根得

e(t)≤
λ2M

λ2m
e-

ζ1T
2λ2M· e(t-T)+

ζ0

ζ1
·λ1M

λ1m
(40)

在式(40)中,令

υ1=
λ2M

λ2m
e-

ζ1T
2λ2M

υ0= ζ0

ζ1
·λ1M

λ1m

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(41)

则

e(t)≤υ1· e(t-T)+υ0 (42)
再令时间t→ ∞,有

(1-υ1)·lim
t→∞

e(t)≤υ0 (43)

当υ1 <1时,有

lim
t→∞

e(t)≤
υ0

1-υ1
=
令

R2c (44)

式(44)表明,在ILC控制输入式(20)的作用

下,相对轨道保持偏差将收敛到0的邻域,收敛半径

为R2c。

值得一提的是,在υ1 以及R2c 的表达式中并未

涉及偏差初值,因此本章所设计的ILC保持器的收

敛特性与初始偏差无关。这是由于式(20)在生成

每个周期的控制输入时,偏差初值都被纳入考量。
这种初值无关特性意味着在实际应用中,可以依约

束启动ILC保持器,相对轨道保持偏差最终都能得

到有效控制。

3 数值仿真与分析

卫星星座往往采用同轨道高度、多组轨道倾角

卫星组网的部署模式,因此本章将模拟此类情况开

展分析研究。设存在如图2所示的两颗近圆轨道卫

星,初始时刻轨道根数如表1所示,轨道高度非常接

近,周期仅相差1.2s。

图2 两星理想轨道示意图

Fig.2 Idealorbitsoftwosatellites
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表1 两星轨道根数

Tab.1 Orbitalelementsoftwosatellites

卫星 T/s a/km e i/(°)Ω/(°)ω/(°) f/(°)

目标星 5676.0 6878 0.0005 10 0 0 30.000

威胁星 5677.2 6879 0.0005 80 0 0 30.808

在理想情况下,目标星轨道坐标系中的相对轨

道如图3所示,类似于一个弯曲的“8”字型。但在地

球形状摄动的影响下,相对轨道会逐渐偏离理想

值,如图4所示。这种偏差是发散的,在完全不进行

绝对 轨 道 保 持 的 情 况 下,2.5h 后 距 离 发 散 至

61.395km,可能引发两星最近距离的减小,这正是

造成卫星碰撞的关键原因。

图3 三维理想相对轨道图

Fig.3 Idealrelativeorbit

(a)R 向

(b)S向

(c)W 向

图4 三轴位置偏差演变图(2.5h)

Fig.4 Thedistancedifferenceofthreedirections(2.5h)

两星在摄动影响下的相对距离变化如图5所

示,偏差相较于相对轨道而言很小,但在8037s左

右,两星达到第二周期内的最接近时刻,此时实际

相对距离ρ已降至2.069km,产生了一定的碰撞风

险[30],图6直观地给出了两星实际位置关系与理想

情况的对比。

图5 两星距离变化曲线(2.5h)

Fig.5 Changeofthedistancebetween

twosatellites(2.5h)

图6 摄动影响下最接近距离变化示意图

Fig.6 Distanceofclosestapproachunderperturbation

选择ILC控制周期为相对摄动周期5676s,分
别对系统施加反馈控制与ILC+反馈控制方式,图
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7给出了两星相对位置、相对速度与理想值的偏差

er、ev 的三轴分量变化情况。

(a)R 向位置

(b)S向位置

(c)W 向位置

(d)R 向速度

(e)S向速度

(f)W 向速度

图7 两种控制方式偏差分量对比图(12h)

Fig.7 Comparisonofdifferencecomponentsof

twocontrolmethods(12h)

  在仅有反馈控制的情况下,位置与速度偏差均

会保持振荡,其中碰撞分析更关注的是位置偏差

er、er 三轴分量的振幅分别达到了80.2m、34.4m
和79.2m。而在ILC+反馈控制下,这种振荡在第

二周期就已经有了明显的削弱,并在两个周期后被

基本消除。
图8给出了位置偏差的模er 的变化情况,仅反

馈控制作用下,距离偏差的振幅为109.7m,使用本

图8 两种控制方式距离偏差er 对比图(12h)

Fig.8 Comparisonoferbytwocontrolmethods(12h)

45
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第6期 星座碰撞规避的迭代学习构型保持方法

文提出的ILC反馈控制,三个周期后最大偏差不超

过5m。同时结合图7可知,ILC反馈控制偏差仅在

新周期学习开始时快速波动,耗时约10min,而在剩

下的约85min内,距离偏差er 均保持在1m以内。
表2给出了每个控制周期开始时的最大距离偏差。

表2 ILC周期起始段最大距离偏差

Tab.2 Maximumdifferenceofdistanceatthe

beginningofeveryILCperiod

周期数 1 2 3 4 5 6 7 8

最大距离

偏差/m
109.7 43.8 9.8 4.3 2.5 1.9 1.5 1.2

图9给出了反馈控制作用下,ILC控制器启动

时间不同时,距离偏差er 的收敛情况,验证了本章

设计的ILC保持器偏差收敛性与初始条件无关的

特性。因此,在实际应用中,可以根据碰撞预警信

息和其他约束条件灵活选择ILC保持器启动时间。

(a)不同周期

(b)同周期不同时刻

图9 不同ILC启控时间偏差er 收敛对比图

Fig.9 Comparisonoferunderdifferent

startingpositionofcontrol

将控制输入ac 与扰动ap 作差,得到输入的跟

踪误差

δa =ac-ap (45)

图10给出了δa 的三轴分量变化情况,反映了

两种控制方式对扰动ap 的跟踪效果。明显地,反馈

控制无法消除周期性的跟踪误差,而ILC反馈控制

输入在每个控制周期开始时浮动较大,但大部分时

间跟踪能力远胜于反馈控制。控制输入量级与摄

动项相当,因此不存在控制输入过大、超出机动能

力范围或损坏星上设备的问题。

(a)R 向

(b)S向

(c)W 向

图10 两种控制输入对摄动的跟踪效果对比图(12h)

Fig.10 Comparisonoftheeffectofperturbationtracking
betweentwomethods(12h)

图11在图5的基础上,添加了本文ILC反馈

控制方法作用下的距离曲线。加入控制后,最接近
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时刻附近的实际相对距离与理想轨道基本一致,实
际最接近距离大于75km,碰撞概率低于10-10,可
直接排除碰撞可能,因此达到了规避碰撞的目的。

图11 相对距离保持效果图

Fig.11 Effectofdistancekeeping

需要指出的是,在本例中两星理想接近距离在

75km以上,因此两种控制方法的偏差都可保证相

对距离足够远,不会发生碰撞。但在理想最近距离

仅有数千米或更短时,相较于反馈控制百米级的精

度,ILC反馈控制米级的跟踪精度具有明显的优势。

4 结论

本文针对圆轨道卫星间的碰撞问题,提出了一

种普遍可行的规避机动方法,选定理想相对轨道,
通过高精度的构型保持降低碰撞风险。本文得到

结论如下:

1)针对J2项影响为主的相对摄动变化情况,在
传统反馈控制的基础上,通过ILC方法实现控制输

入对周期性摄动的精确跟踪。

2)ILC控制器的收敛半径与初始条件无关,可
以依据约束条件在任意相对运动状态下启控,具有

启控时间灵活选择和快速收敛的优点。
星座间的碰撞问题均可通过构型保持的方法

解决,本文提出的ILC仅是对无约束圆轨道卫星的

初步应用。未来,应针对具体卫星,引入具体约束,
研究变周期ILC问题,并将方法推广到椭圆轨道

情形。
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