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近圆参考轨道卫星编队洛仑兹力控制
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摘要 基于运动电荷在磁场中切割磁力线受到洛仑兹力作用的物理规律，分析了两种带电模式对经典轨道根数

长期变化的影响：(1) 卫星恒定带电模式；(2) 前半个轨道周期卫星带电、后半周期不带电的非恒定带电模式.

恒定带电模式可以有效地改变轨道升交点赤经、近地点幅角以及平近点角，对轨道半长轴、偏心率和倾角几乎

不产生长期影响；而非恒定带电模式则可以有效地改变轨道偏心率. 基于洛仑兹力作用下轨道根数长期变化规

律以及轨道根数差描述的带电副星相对于不带电主星的运动，提出了利用洛仑兹力以及两种带电模式实现地球

低轨近圆参考轨道卫星编队的控制策略，包括编队绕飞椭圆大小重构与编队中心漂移控制，解析求解了副星所

需的带电量，并利用数值仿真验证了洛仑兹力控制的可行性. 需要指出的是，洛仑兹力轨道控制无需消耗推进

工质.
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引 言

经典电动力学告诉人们：运动电荷切割磁力线

会受到洛仑兹力，若电量为 q 的带电粒子相对于磁

场 B 的运动速度为 vr，那么该带电粒子受到的洛仑

兹力为 F L = qvr ×B. 基于这一基本物理原理以及

人造地球卫星在轨充电现象，高速运动的带静电卫

星 (后文中均称为带电卫星)切割地球磁场磁力线会

受到洛仑兹力，如图 1 所示. 自从发射人造地球卫

星以来，人们已经确认在轨卫星与空间等离子体相

互作用以及受到光电效应作用会产生表面充电现象.

由于地球 (或其他行星) 磁场是天然存在的，带电卫

星利用洛仑兹力控制其轨道成为潜在的、新型的、

无需消耗推进工质的轨控手段. 洛仑兹力轨控概念

由 Peck [1] 提出. 实际上，此概念灵感来源于其他类

型的经典洛仑兹力现象，例如大行星 (如木星、土星)

轨道上带电微尘的运动 [2]，远程弹道导弹穿越电离

层时被附着带电粒子以致于飞行轨迹受到洛仑兹力

扰动 [3]. 带电卫星轨道的洛仑兹力控制一方面意味

着可以无需消耗工质实施变轨，另一方面也将在一

定程度上改变人们对传统轨道动力学规律的认识，

引力和洛仑兹力共同作用下的轨道动力学必将带来

新的研究问题.

(a)

(b)

图 1 带静电卫星在地球磁场中受到洛仑兹力 (a)，

倾斜的、旋转的地球磁场 (b)

Fig.1 Lorentz force acted on a charged satellite in the

geomagnetic field (a), the tilted rotating magnetic field (b)
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在 Peck[1] 提出带电卫星利用洛仑兹力变轨的

设想之后，一系列洛仑兹力辅助轨道控制的应用研

究成果相继出现. Streetman 和 Peck[4] 提出了基于

洛仑兹力的新型太阳同步轨道和近地点拱线同步轨

道，研究了利用洛仑兹力改变轨道半长轴、偏心率以

及倾角的 bang-bang控制律 [5] 以及洛仑兹力引力辅

助问题 [6]；Atchison和 Peck[7] 提出了洛仑兹力辅助

的行星捕获控制策略；Pollack等 [8-9] 研究了洛仑兹

力轨道倾角控制并将其应用于对地观测卫星的快速

覆盖侦察任务，推导了描述带电卫星轨道运动的拉

格朗日方程 [10]；高扬 [11] 对带电卫星的轨道运动进

行了初步总结并提出了一种洛仑兹力推进概念. 虽

然洛仑兹力轨道控制还处于概念研究阶段，但其新

颖的设想吸引了众多学者的关注.

在过去十几年里，学者们对卫星编队开展了大

量研究工作，并取得了丰富的研究成果.卫星编队利

用多颗卫星协同工作以完成某种任务，编队中卫星

之间的相对距离较小，大约从米级到几千米级. 卫

星编队问题已成为国内外航天界广泛关注的研究热

点，涉及的研究要点主要包括相对运动建模、编队队

形设计、重构与保持控制等. 为了实现无需消耗推进

工质的编队控制策略，学者们提出了利用星间磁场

力和库仑力的控制概念. Kong 等 [12] 提出了磁场力

卫星编队控制的概念，Umair等 [13]研究了低轨道卫

星编队重构和保持的磁场力控制方案；King 等 [14]

提出了带电卫星所受到的星间库仑力控制卫星编队

的概念；Schaub[15] 对库仑力用于维持卫星编队进行

了研究.同样，带电卫星与地球磁场相互作用产生的

洛仑兹力也可以应用于编队控制，Peck 等 [16] 提出

了洛仑兹力实现编队飞行的概念；与此同时 Pollock

等 [17] 利用 Hill-Clohessy-Wiltshire 方程分析了带电

卫星相对于圆形参考轨道的运动，提出了利用洛仑

兹力实现交会与绕飞的轨控策略.

SCATHA[18] 和 Cluster 卫星 [19] 都已经证实了

卫星表面带电现象，并通过喷射电子和等离子体实

现了卫星表面电量的主动调节. 虽然这些实验的目

的主要为了降低卫星表面带电引起电磁辐射所带来

的负面影响，但也在一定程度上支持了洛仑兹力轨

道控制的应用. 卫星的带电量是影响洛仑兹力大小

的关键参数. 然而，到目前为止，人们还没有提出

合理可行的技术手段实现卫星稳定带电. Peck[1] 认

为目前技术仅能实现 0.03C/kg的带电量 (还有待进

一步论证)，这一电量水平无法支持大多数洛仑兹力

轨道控制需求，而且，卫星的自然带电量一般远小

于 0.03C/kg. 相比之下，若利用洛仑兹力控制卫星

的相对运动，带电量需求则要小得多，这也是我们关

注洛仑兹力应用于卫星编队控制问题的一个重要因

素.卫星如何带电是一个相对独立的问题，不在本文

详细论述. 但总得来说，较小的带电量更容易实现，

而且电磁辐射负面影响小. 从轨道力学研究的角度

来说，较小的带电量引起的洛仑兹力加速度远小于

引力加速度，可以采用经典的摄动方法分析洛仑兹

力对轨道运动的影响.

与之前的研究文献不同，考虑卫星编队包括一

颗主星和一颗副星，本文利用主、副星轨道根数差

描述的相对运动模型来研究洛仑兹力控制卫星编队

的可行性，并且假设主星不带电、副星带电，主星运

行在近圆参考轨道上，副星相对于主星的运动轨迹

在参考轨道面内的投影近似为椭圆. 本文分析了两

种带电模式对经典轨道根数长期变化的影响：(1)假

设卫星带电量恒定；(2)卫星前半个轨道周期带电，

后半周期不带电的非恒定带电模式，称为 bang-bang

带电模式. 首先，推导了考虑洛仑兹力的高斯方程，

利用轨道平均法得到经典轨道根数的一阶平均变化

率；基于经典轨道根数的平均变化规律以及轨道根

数差描述的卫星相对运动，提出了洛仑兹力近圆参

考轨道卫星编队的控制策略，包括编队绕飞椭圆大

小重构与编队中心漂移控制，解析求解了卫星所需

的带电量；最后，利用数值仿真验证了控制策略的可

行性.

1 洛仑兹力作用下的轨道运动方程

带电卫星在引力场和电磁场共同作用下的动力

学方程一般形式 (在地心惯性参考系中)可以表示为

r̈ = − µ

r3
r +

q

m
(E + ṙ ×B) + ap (1)

式中，r = [x y z]T, ṙ = [ẋ ẏ ż]T, r̈ 分别为航天器

的位置、速度以及加速度矢量；ap 为其他摄动加速

度；q/m 为卫星所带电量与卫星质量之比 (称为荷

质比，单位为 C/kg)；E 为电场 (图 1中未标出)；B

为磁场. 电场 E 主要源于地磁场旋转而产生的感生

电场 (根据麦克斯韦方程组中的法拉第电磁感应定

律 ∇×E = ∂B/∂t). 本文将地磁场近似为一个磁偶

极子，如图 2 所示.

图 2 中的磁偶极子磁场强度的空间分布函数可

以表示为如下形式



第 5 期 彭 超等：近圆参考轨道卫星编队洛仑兹力控制 853

图 2 地球磁偶极子示意图

Fig.2 Illustration of geomagnetic dipole

B =
B0

r3
[3(N̂ · r̂)r̂ − N̂ ] (2)

式中，̂r 是卫星位置的单位矢量；r 为卫星到地心的

距离；B0 = 8×106 T·km3 为地球磁矩强度；N̂ 为磁

偶极轴的方向矢量，与地球自转轴不重合，其表达式

如下

N̂ =




N̂x

N̂y

N̂z


 =




sin θm cos αm

sin θm sinαm

cos θm


 (3)

式中，αm = αG0 + ωe(t− t0)，αG0 是基准时间 t0 时

刻格林威治子午线的赤经，ωe 为地球的自转角速率

(ωe = 7.292× 10−5 rad/s)，θm = 169.74◦ 为磁北极与

地理北极的夹角.

在经典电动力学中，式 (1) 中的磁场 B 和电场

E 可以采用一个矢量 A和一个标量 φ函数表示 [20]

B = ∇×A , E = −∇φ− ∂A

∂t
(4)

对于近似为磁偶极子的地球磁场，取 ϕ = 0. 矢

量势函数 A 可表达如下 [20]

A =
B0

r2
(N̂ × r̂) =

B0

r3
(zN̂y − yN̂z)î+

B0

r3
(xN̂z − zN̂x)ĵ +

B0

r3
(yN̂x − xN̂y)k̂ (5)

式中 r̂ = [̂i ĵ k̂]T = [x/r y/r z/r]T 为卫星位置的

单位矢量，同式 (2). 利用式 (4) 可以推导出式 (2).

与洛仑兹力相关的电磁势能函数可表示为 [21]

UEM = −(q/m)vr ·A (6)

式中，vr 为带电卫星相对于旋转地磁场的相对速度

为

vr = ṙ − ωe × r = [ẋ + ωey ẏ − ωex ż] (7)

式中，ωe 为地球磁场自转角速度矢量，其大小近似

为地球自转速率 ωe，且近似为恒定值.

考虑地球引力场和电磁场的共同作用，系统拉

格朗日函数表达如下

L = T − UEM =
1
2
(ẋ2 + ẏ2 + ż2)−

Ug + (q/m)(vr ·A) (8)

式中，T 表示动能，引力场势能函数 Ug 只考虑了中

心引力场

Ug = −µ

r
(9)

利用 Euler–Lagrange 方程 d(∂L/∂ṙ)/dt − ∂L/∂r =

0，表示在地心惯性坐标系中的带电卫星动力学方程

可以推导如下

ẍ = −µ
x

r3
+ aLx , ÿ = −µ

y

r3
+ aLy

z̈ = −µ
z

r3
+ aLz

(10)

式中, 洛仑兹力加速度 [aLx aLy aLz] 为

aLx =
q

m

B0

r5

{
[3x(zẏ − yż − xzωe)]N̂x+

[3yzẏ − (3y2 − r2)ż − 3xyzωe]N̂y+

[(3z2 − r2)ẏ − 3yzż − ωex(3z2 − r2)]N̂z

}
(11)

aLy =
q

m

B0

r5

{
[(3x2 − r2)ż − 3xzẋ− 3xyzωe]N̂x+

[3y(xż − zẋ− yzωe)]N̂y+

[3xzż − (3z2 − r2)ẋ− ωey(3z2 − r2)]N̂z

}
(12)

aLz =
q

m

B0

r5

{
[3xyẋ− (3x2 − r2)ẏ+

ωe(3xy2 + 3x3 − xr2)]N̂x+

[(3y2 − r2)ẋ− 3xyẏ+

ωe(3y3 + 3x2y − yr2)]N̂y+

3z[yẋ− xẏ + ωe(x2 + y2)]N̂z

}
(13)

显然，式 (10) ∼式 (13)具有高度非线性，难以

直接解析求解. 下一节，将采用高斯方程来分析洛

仑兹力加速度对卫星轨道的影响.



854 力 学 学 报 2012 年 第 44 卷

2 洛仑兹力引起的经典轨道根数长期变化

仅考虑洛仑兹力作用的高斯方程可写为如下形

式
dxoe

dt
= f(xoe,aL(t)) (14)

式中，轨道根数表示为 xoe = [a e i Ω ω M ]T，

依次为半长轴、偏心率、倾角、升交点赤经、近地点

幅角以及平近点角，洛仑兹力加速度矢量 aL(t) 是

荷质比 q/m、轨道根数 xoe, N̂x, N̂y, N̂z 的函数，具

体形式参见文献 [22-23]. 需要指出的是，表示在 Hill

旋转坐标系中 (X 轴为径向，Z 轴为轨道面法向并

与轨道角速度方向一致，Y 轴满足右手定则) 的洛

仑兹力加速度 aL(t) 3 个分量可以通过惯性坐标系

中洛仑兹力加速度分量 [aLx aLy aLz](见式 (11)∼
式 (13)) 转换得到，推导过程可参见文献 [22-23].

假设洛仑兹力加速度远小于地球引力加速度，

轨道根数在一个轨道周期内的变化很小，N̂z 为常数

且 N̂x 和 N̂y 近似保持恒定，利用轨道平均方法可求

出轨道根数的一阶平均变化率 [22-23]

dx̂oe

dt
=

1
T1

∫ 2π

0

dxoe

dt
· dt

df
df (15)

dt

df
≈ 1

n
√

1− e2

( r

a

)2

(16)

式中，f 为真近点角. T1 = 2π
√

a3/µ 为轨道周期，

x̂oe = [â ê î Ω̂ ω̂ M̂ ] 称为 “单轨平均轨道根数”.

对于前半周期带电、后半周期不带电的非恒定带电

模式，单轨平均轨道根数的时间变化率为

dx̂oe

dt
=

1
T1

[ ∫ π

0

f(xoe,aL(t)) · dt

df
df+

∫ 2π

π

f(xoe, 0) · dt

df
df

]
(17)

由于 N̂x 和 N̂y 的存在 (见式 (3))，式 (15)和式

(17) 显含时间变量 t. 但可以看出，N̂x 和 N̂y 的变

化周期为一天. 进一步利用轨道平均方法可以得到

轨道根数一天的平均变化率

dx̄oe

dt
=

1
T2

∫ T2

0

dx̂oe

dt
dt (18)

式中，T2 为一恒星日 (86 400 s), x̄oe = [ā ē ī

Ω̄ ω̄ M̄ ]T 称为 “一天平均轨道根数”. 式 (15), (17)

和式 (18) 不可避免地引入模型误差，若行星 (或磁

场) 自转速率远小于卫星轨道周期，模型误差越小.

仿真结果说明式 (18)可以有效地反映洛仑兹力对轨

道根数长期变化的影响 [23].

最终，在卫星恒定带电模式下，对于小偏心率

近圆轨道 (e → 0)，洛仑兹力对轨道根数的长期影响

(“一天平均轨道根数” 的时间变化率) 如下

dā

dt
=

dē

dt
=

dī

dt
= 0 (19)

dΩ̄

dt
= (q/m)B0

(
− 1

a3
+

ωe√
µa3

cos i
)
N̂z (20)

dω̄

dt
= (q/m)B0

[ 3
a3

cos i−
ωe√
µa3

(1
4

sin2 i cos 2ω + cos2 i
)]

N̂z (21)

dM̄0

dt
= (q/m)B0

ωe√
µa3

(1
2

sin2 i cos2 ω+

3
4

sin2 i− 2
)
N̂z (22)

式中，M̄0 = M̄ − n̄t，̄n =
√

µ/ā. 式 (19)∼ 式 (22)

的推导请参见文献 [23].

在 bang-bang 带电模式下，对于小偏心率轨

道，洛仑兹力对轨道根数的长期影响为 (采用与推

导式 (19)∼ 式 (22) 同样的方法)

dā

dt
= (q/m)B0

ωee√
µa2π

(3 + cos 2i + 2 sin2 i cos 2ω)N̂z

(23)

dē

dt
= −(q/m)B0

cos i

πa3
N̂z +

1
2π

(q/m)B0
ωe√
µa3

·

N̂z

(
2− sin2 i +

7
3

sin2 i cos 2ω
)

(24)

dī

dt
= − 1

2π
(q/m)B0

e sin i

a3

(2
3

cos 2ω + 1
)
N̂z−

2
3π

(q/m)B0
ωe√
µa3

e sin i cos i cos 2ωN̂z (25)

dΩ̄

dt
= −1

2
(q/m)B0

1
a3

N̂z + (q/m)B0
ωe√
µa3

cos i

2
N̂z

(26)

dω̄

dt
+

dM̄0

dt
= (q/m)B0

1
a3

cos iN̂z+

1
2
(q/m)B0

ωe√
µa3

(sin2 i− 2)− cos i
dΩ̄

dt
(27)

在卫星轨道为近圆的假设下，可以得到以下基

本结论：(1) 恒定带电方式在改变升交点赤经、近地

点幅角及平近点角的同时，不改变半长轴、偏心率

和倾角；(2) bang-bang 带电模式可以改变轨道偏心

率，但同时也改变了升交点赤经以及幅角，对半长轴

和倾角的改变量很小，可以忽略不计.为简便起见，
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后续内容中的轨道根数均为 “一天平均轨道根数”，

除特别说明外，各式中的上划线不再使用.

从地心惯性系中表示的动力学方程式 (11) ∼式
(13)，推导出高斯方程式 (14)，再利用轨道平均法推

导出单轨平均轨道根数和一天平均轨道根数的微分

方程，这一推导过程较为繁琐，可以参见文献 [22-23].

3 轨道根数差描述的相对运动

主、副星的相对位置 [xh yh zh](Hill 坐标系分

量) 可以采用经典轨道根数差 ([δa δe δi δΩ δM ])

以及主星参考轨道根数 ([a e i Ω ω M ]) 来近似

表示 [24-25]

xh(f) ≈ δa− a cos fδe

yh(f) ≈ a(δω + δM + cos iδΩ) + 2a sin fδe

zh(f) ≈ a
√

δi2 + sin2 iδΩ2 cos(θ − θz)





(28)

θz = tan−1
( δi

− sin iδΩ

)
(29)

θ = ω + f (30)

式 (28) 中，f 为主星参考轨道真近点角. 由式 (28)

可知：在主星轨道为近圆形的条件下，副星相对主星

的轨迹在 X-Y 平面 (主星 Hill 坐标系) 可以形成为

长短半轴 2:1 的绕飞椭圆，且绕飞椭圆中心位于

xc.t. = δa, yc.t. = a ·K (31)

K = δω + δM + cos iδΩ (32)

绕飞椭圆短半轴为

b = aδe (33)

Z 轴方向相对运动 (参考轨道面法向)的振动幅度为

Az ≈ a
√

δi2 + sin2 iδΩ2 (34)

式 (28)所描述的几何特性是在二体中心引力场

中得到的，若洛仑兹力以及其他摄动加速度远小于

引力加速度，绕飞椭圆的几何特性仍然近似成立，

但其大小以及中心可能随时间发生变化.

恒定带电模式可以有效地改变 Y 轴方向的漂

移，从而可以调整绕飞椭圆中心. 从式 (33) 看出，

若要改变绕飞椭圆大小 (编队大小重构)，必须改变

δe. 而从式 (19) 可知：在偏心率很小并且恒定带电

的情况下，洛仑兹力对轨道偏心率几乎没有影响.采

用 bang-bang 带电模式，则可以有效地改变轨道偏

心率，从而改变 δe实现编队重构. 然而，改变 δe的

同时也会改变绕飞椭圆中心，但中心位置可以利用

恒定带电模式调整，在此过程中，不会改变 δ，从而

不改变编队大小. 在上述讨论中，均认为 δa ≈ 0，表

示相对轨迹在一定时间内不发生显著漂移，而且，两

种带电模式的洛仑兹力在改变其他轨道根数差的过

程中不会引起 δa 的显著变化 (见式 (19) 和式 (23)

以及小偏心率假设条件).

为了能够利用 “一天平均轨道根数” 的解析

方程 (式 (19) ∼ 式 (27))，采用副星 “一天平

均轨道根数”x̄oe,d 和主星平均轨道根数 x̂oe,c 近

似替代瞬时轨道根数，瞬时轨道根数差 δxoe =

[δa δe δi δΩ δω δM ] 及其时间变化率可利用

x̄oe,d 和 x̂oe,c 近似表示为

δxoe ≈ x̄oe,d − x̂oe,c , δẋoe ≈ ˙̄xoe,d − ˙̂xoe,c (35)

式中，x̄oe,d 为受到洛仑兹力和 J2 摄动的平均轨道

根数；̂xoe,c 为仅受到 J2 摄动的平均轨道根数，这里

不再区分 “一天”与 “单轨”，二者相同.将式 (35)代

入式 (28)∼式 (30)即可用于分析卫星编队中的相对

轨道. 采用平均轨道根数替代瞬时轨道根数所引起

的误差针对百米及千米尺度的卫星编队可以忽略.

4 编队绕飞椭圆大小重构控制

由式 (28) 可以看出，在主星参考轨道为近圆

时，必须改变偏心率之差 δe 才能改变绕飞椭圆大

小. 假设主、副星均受到 J2 项摄动，副星带电并采

用 bang-bang 带电模式，主星不带电，由于 J2 项摄

动只对升交点赤经、近地点幅角、平近点角有长期

影响，对卫星偏心率的长期影响近似为零，根据式

(24)，主、副星偏心率之差的时间变化率为

δė = (q/m) · L (36)

L =
B0

π

[ ωe

2
√

µa3
d

(
2− sin2 id +

7
3

sin2 id cos 2ωd

)
−

cos id
a3
d

]
N̂z (37)

式中，下标 d 表示副星. 式 (36) 表明偏心率差的

时间变化率与副星轨道根数有关，而由式 (23) ∼ 式
(27) 可知副星的轨道根数会发生变化. 为了简化，

将式 (36) 中副星轨道根数用主星轨道根数代替. 用

不带下标的轨道根数代表主星的轨道根数，将 L 通

过泰勒级数形式展开为

L = L′ +
∂L′

∂a
δa +

∂L′

∂i
δi +

∂L′

∂ω
δω + H.O.T (38)
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L′ =
B0

π

[ ωe

2
√

µa3

(
2− sin2 i +

7
3

sin2 i cos 2ω
)
−

cos i

a3

]
N̂z (39)

又因为在编队中主副卫星相对距离很小 (几百

米或几千米)，所以它们的轨道根数差 δa, δi, δω很小

(在几千米编队时大约为 10−3 rad量级)；另外，主星

参考轨道为地球近圆低轨，在式 (38)中，∂L′/∂a的

量级小于 L′，而 ∂L′/∂i, ∂L′/∂ω 的量级与 L′ 相当.

因此，在 L′ 6= 0 时，可做如下近似

|L′| À
∣∣∣∂L′

∂a

∣∣∣
∣∣∣δa

∣∣∣ +
∣∣∣∂L′

∂i

∣∣∣
∣∣∣δi

∣∣∣ +
∣∣∣∂L′

∂ω

∣∣∣
∣∣∣δω

∣∣∣ >

∣∣∣∂L′

∂a
δa +

∂L′

∂i
δi +

∂L′

∂ω
δω

∣∣∣ (40)

L ≈ L′ (41)

根据式 (41)，将式 (36) 中副星的轨道根数用主

星的轨道根数代替，并认为其在调整时间内是近似

不变的 (实际上主星的近地点幅角 ω 在 J2 项影响

下会发生变化)，并设为主星的初始轨道根数，则式

(36) 简化为

δė = (q/m) · L′ (42)

此时偏心率差的变化率可以近似为常数，也就

是说偏心率近似为线性变化. 假设初始偏心率之差

为 (δe)0，需要调整到所期望的偏心率之差 (δe)t，副

星所需的荷质比为

(q/m) =
(δe)t − (δe)0

L′ ·∆t1
(43)

式中，∆t1 为调整 δe 所设定的时间. 绕飞椭圆中

心位置主要受到 K = δω + δM + cos iδΩ 的影响，

注意到在调整 δe的过程中，绕飞椭圆中心位置将被

改变，下一节将描述利用恒定带电模式调整 K 的大

小，即调整绕飞椭圆中心位置.

5 编队中心漂移控制

由式 (23)∼式 (27)可知：在调节 δe的过程中半

长轴之差几乎不变，而洛仑兹力会引起K(见式 (32))

发生变化，所以绕飞椭圆中心 (xc.t., yc.t.)的 yc.t. 将

被改变. 为使绕飞椭圆中心回到期望位置，而且不

影响 δa 与 δe，可采用副星恒定带电模式. 结合式

(19)∼ 式 (22)，可得 K 的时间变化率为

K̇ = δω̇ + δṀ + cos iδΩ̇ =

(ω̇ + Ṁ0)d − (ω̇ + Ṁ0)c + cos i(Ω̇d − Ω̇c)

(44)

式中，下标 d 表示副星，下标 c 表示主星. 根据式

(19) ∼式 (22)并考虑 J2 项摄动，主、副星轨道根数

的平均时间变化率如下 (各式等号右边主星轨道根

数不标注下标 c，将 J2 项摄动影响考虑在内)

Ω̇c = −3
2
J2n

(Re

p

)2

cos i (45)

(ω̇ + Ṁ0)c = n +
3
4
J2n

(Re

p

)2

(5 cos2 i− 1)+

3
4
J2n

(Re

p

)2√
1− e2(3 cos2 i− 1) (46)

Ω̇d = −3
2
J2nd

(Re

pd

)2

cos id+

(q/m)B0

(
− 1

a3
d

+
ωe√
µa3

d

cos id

)
N̂z (47)

(ω̇ + Ṁ0)d = nd +
3
4
J2nd

(Re

pd

)2

(5 cos2 id − 1)+

3
4
J2nd

(Re

pd

)2√
1− e2

d(3 cos2 id − 1) + (q/m)B0·
[ 3
a3
d

cos id − ωe√
µa3

d

(2 + cos2 id − sin2 id)
]
N̂z

(48)

其中，p = a(1−e2)为半通径，J2 (J2 = 1.082 6×10−3)

为二阶带谐项系数，Re (Re = 6 378.14 km)为地球半

径. 式 (44) 可以进一步简化为如下形式

K̇ = S + (q/m)D (49)

根据式 (45)∼ 式 (48) 可得

D = 2B0
cos id
a3
d

N̂z −B0
ωe√
µa3

d

(1 + cos2 id)N̂z (50)

S = cos i(Ad −Ac) + (Bd −Bc) (51)

其中，A 和 B 的表达式如下

A = −3
2
J2n

(Re

p

)2

cos i (52)

B = n +
3
4
J2n

(Re

p

)2

(5 cos2 i− 1)+

3
4
J2n

(Re

p

)2√
1− e2(3 cos2 i− 1) (53)

式 (49)中右端第 1项为主副卫星轨道根数差所引起

的 J2 项摄动之差所产生的漂移，第 2项为洛仑兹力

引起的漂移.

与推导式 (41) 同理，将式 (49) 中 D 所包含的

副星轨道根数利用主星轨道根数代替. 同时，将 K

近似为线性变化，绕飞椭圆中心变化到期望位置所

需的荷质比为



第 5 期 彭 超等：近圆参考轨道卫星编队洛仑兹力控制 857

(q/m) =
[Kt −K0

∆t2
S

]/
D′ (54)

D′ = 2B0
cos i

a3
N̂z −B0

ωe√
µa3

(1 + cos2 i)N̂z (55)

式 (54)中 Kt 为期望的末端状态，K0 为未调整前的

初始状态，∆t2 为调整 K 所设定的时间.

在上述一系列公式推导中，都做了一系列近

似，包括轨道平均法、调整 δe 和 K 过程中假设 δe

和K 线性变化以及用主星轨道根数代替副星轨道根

数等，这些近似都将导致模型误差. 因此，对式 (43)

和式 (54)所求得的荷质比 (q/m)进行简单的线性修

正，通过引入常数 ξ，副星实际所需的荷质比为

(q/m)′ = ξq/m (56)

常数 ξ 的值可由数值仿真试验得出，可在一定程度

上补偿模型误差.

6 数值仿真验证

为了验证控制策略的可行性，本节给出两个仿

真算例：算例 1 将 X-Y 平面内的绕飞椭圆增大一

倍；算例 2 将绕飞椭圆缩小一倍. 调整完绕飞椭圆

大小之后，再将绕飞椭圆中心调整到重构之前的位

置. 在调整过程中，不考虑相对轨道在 Z 轴方向上

的变化 (实际上振动幅度 Az 会发生一定程度的变

化). 仿真算例中，主星初始平均轨道根数由表 1 给

出，主、副星初始平均轨道根数差由表 2 给出.

表 1 主星初始平均轨道根数

Table 1 Initial mean orbital elements for the

chief satellite

a/km e i/(◦) Ω/(◦) ω/(◦) M/(◦)
7 153 0.01 48 10 30 0.01

表 2 主、副星初始平均轨道根数差

Table 2 Initial mean orbital element differences

δa/km δe δi/(◦) δΩ/(◦) δω/(◦) δM0/(◦)

0.001 0.000 1 0.005 0.005 0.01 −0.01

分别对主、副星轨道运动方程进行数值积分 (采

用式 (11)∼式 (13))，各状态变量初值由瞬时轨道根

数计算得到，初始瞬时轨道根数则由表 1 和表 2 中

的初始平均轨道根数转化得到 [25]. 在算例 1 中，

令 (δe)t = 2(δe)0，调整 δe 的时间设为 20 个轨

道周期，由式 (43) 计算得到的荷质比为 (q/m)1 =

2.059 1 × 10−4 C/kg. 如图 3 所示，大约经历 1.4 d

后 (20 个轨道周期)，调整后的偏心率之差为 δe =

2.031 7 × 10−4. 调整 δe 结束后，再调整绕飞椭圆

中心，此时，K0 = −3.761 5 × 10−4 rad，令 Kt =

5.839 3 × 10−5 rad(对应由表 1 和表 2 计算的初始

状态)，调整时间设为 2 d，由式 (54) 计算得到荷质

比，即 (q/m)2 = −1.363 7× 10−4 C/kg. 经过仿真试

验，发现所需要的荷质比为计算所得值的 1.2倍为好

(ξ=1.2)，即 (q/m)2 = −1.636 4× 10−4 C/kg. 在卫星

持续恒定带电模式下，绕飞椭圆和 K 随时间的变化

如图 4所示，调整后K 的值变为 3.484 0×10−5 rad，

距离 Hill 坐标系原点约 250m (绕飞椭圆长半轴约

3 km). 图 4 中，绕飞椭圆处于主星参考轨道 Hill

坐标系 X-Y 平面 (X 轴沿参考轨道径向，radial；

Y 轴在当地水平面上，方向与速度方向相同，along-

track)，文中后续图中的绕飞椭圆均如此表示.

(a) 绕飞椭圆增大 1 倍

(a) Elliptical relative orbit enlarged

(b) δe 随变化

(b) Time history of δe

图 3 绕飞椭圆轨道重构 (算例 1)

Fig.3 Reconfiguration for fly-around elliptical relative orbit

(case 1)

(a) 变化到期位置

(a) Changed to the desired position

图 4 绕飞椭圆中心调整 (算例 1)

Fig.4 Center adjustment for fly-around elliptical relative orbit

(case 1)
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(b) K 随时间的变化

(b) Time history of K

图 4 绕飞椭圆中心调整 (算例 1)(续)

Fig.4 Center adjustment for fly-around elliptical relative orbit

(case 1)(continued)

算例 2 仍选取表 1 和表 2 中的主星平均轨道

根数和平均轨道根数差. 在算例 2 中，令 (δe)t =

0.5(δe)0，调整时间设为 20 个轨道周期，计算得到

的荷质比为 (q/m)1 = −1.015 8 × 10−4 C/kg. 绕

飞椭圆变化如图 5 所示，调整后的偏心率之差为

δe = 4.703 8 × 10−5. 调整 δe 结束后，K0 =

1.623 4 × 10−4 rad，令 Kt = 5.839 3 × 10−5 rad，调

整绕飞椭圆中心的时间设为 2 d，计算得的荷质比为

(q/m)2 = 8.234 0× 10−6 C/kg. 经过仿真试验，所需

要的荷质比为计算所得值的 1.2倍为好 (ξ = 1.2)，即

(q/m)2 = 9.880 8×10−6 C/kg. 绕飞椭圆和K 随时间

的变化如图 6所示，调整后 K 值变为 5.967 8×10−5

rad，与设定值 (Kt = 5.839 3× 10−5 rad) 接近，副星

(a) 缩小一倍

(a) Elliptical relative orbit lessened

(b) δe 随时间的变化

(b) Time history of δe

图 5 绕飞椭圆轨道重构 (算例 2)

Fig.5 Fly-around elliptical relative orbit reconfiguration

(case 2)

(a) 变化到期望位置

(a) Changed to the desired position

(b) K 的变化

(b) Time history of K

图 6 绕飞椭圆中心调整（算例 2）

Fig.6 Center adjustment for fly-around elliptical relative orbit

(case 2)

对主星形成绕飞，欲使主星位于绕飞椭圆中心，可利

用恒定带电模式继续调整.

上述两个算例中验证了通过控制卫星是否带电

重构卫星编队可行性. 同时，注意到 δe 和 K 随时

间基本呈现线性变化 (见图 3∼图 6)，这说明式 (43)

和式 (54)的近似计算条件可以成立. 此外，从图 3 ∼
图 6 可以看出，副星绕飞轨迹会经过 X = Y = 0，

这里遇到一个新的问题：编队卫星在重构中如何避

免相撞? 根据式 (34)，可以看出通过合理配置 δi 与

δΩ，当 X = Y = 0 时，Z 6= 0，即可防止主、副星碰

撞.

7 结 论

将地球磁场近似为倾斜的磁偶极子，并把洛仑

兹力看作摄动力，推导出卫星在恒定带电以及 bang-

bang 带电模式下的高斯方程，采用轨道平均方法推

导出经典轨道根数一天平均变化率. 在卫星具备恒

定带电和 bang-bang 带电的条件下，洛仑兹力能够

有效改变轨道偏心率、升交点赤经、近地点幅角以及

平近点角. 结合轨道根数差描述的卫星相对运动模

型，提出了卫星编队绕飞椭圆大小重构和编队中心

漂移的控制策略，并计算了所需的带电量. 仿真算

例表明：在荷质比为 10−6 ∼10−4 C/kg时，洛仑兹力

可以实现低轨近圆参考轨道公里级编队的绕飞椭圆
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大小重构以及中心位置调整.

本文提出的洛仑兹力编队控制概念有利于小卫

星编队自身的长期保持以及对空间目标的接近和长

期绕飞保持. 由于小卫星所能携带的推进工质较

少，编队长期控制不易实现，而采用洛仑兹力控制则

无需消耗推进工质. 相对大多数洛仑兹力轨道控制

而言，文中仿真所计算出的荷质比 10−6 ∼10−4 C/kg

相对较小，但仍不易实现. 设法让卫星带电的技术实

现手段仍有待于进一步研究.
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NEAR-CIRCULAR LOW-EARTH-ORBIT SPACECRAFT FORMATION

CONTROL WITH LORENTZ FORCE

Peng Chao∗,†,∗∗,1) Gao Yang†,2)
∗(Academy of Opto-Electronics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100094，China)
†(Technology and Engineering Center for Space Utilization，Beijing 100094，China)

∗∗(Graduate University of the Chinese Academy of Sciences，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100080，China)

Abstract Based on the physical law that charged particle experiences Lorentz force in magnetic field, we

have analyzed the long-term averaged changes in classical orbital elements with two different charging modes:

(1) The spacecraft is charged constantly; (2) The spacecraft is charged in the first half orbital revolution and

uncharged in the second half. It is found that, in the first mode, the long-term changes in the longitude of

ascending node, argument of periapsis and mean anomaly, can be effectively controlled by Lorentz force, while

semi-major axis, eccentricity, and inclination can not be. Meanwhile, the eccentricity can be varied in the

second mode. Based on the averaged evolution of the orbital element difference between two spacecrafts in

formation - one is charged deputy and the other is uncharged chief, we proposed a new propellantless means for

formation control – adjusting the size of fly-around elliptical relative orbit and formation center, when the chief

spacecraft’s reference orbit is near-circular. The required charge-to-mass ratio for formation control is derived

analytically and the effectiveness of Lorentz-force formation control is verified by numerical simulations.

Key words charged spacecraft, Earth magnetic field, Lorentz force, spacecraft formation, orbital element

differences, formation control
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