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摘要： 研究平动点附近周期轨道上旋转多体绳系卫星编队系统的非线性耦合动力学问题。编队

系统为各卫星质量接近的轮辐状结构，位于日地系统第二平动点附近，整个系统的旋转保持系绳

处于张紧状态，建立Hill限制性三体问题的绳系编队系统动力学模型。针对处于留位阶段的典型

对称三星编队，在位于较大Halo轨道上无控制力作用的情况下，进行母卫星轨道运动与系绳摆动

耦合运动的动力学模拟，分析轨道方向、卫星质量比、系绳长度以及初始旋转速度对编队系统整

体稳定性的影响。
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1  引  言 

日地系统平动点及其周围轨道是观测宇宙、研

究天文的理想场所，在深空探测中有巨大的应用前

景。文献[1-5]开展平动点附近动力学的研究，文献[6-8]
在平动点附近轨道动力学、稳定性、控制优化等方

面进行探讨。以往的研究集中于平动点附近单个卫

星情况, 研究多个卫星绕平动点的编队飞行，在国

内外都是新课题。平动点附近的编队飞行对建立长

基线观测有独特的优势，但也面临如编队重构、保

持阶段需要大量燃料等许多问题，为此提出无燃料

推进方法，如利用太阳帆或者旋转绳系系统替代传

统推进器来构成和维持卫星编队系统[9-11]。变基线

的干涉探测可通过严密控制绳系伸展/回收程序获

得，利用旋转系绳可获得密集覆盖的观察面。  
对绳系卫星的研究大都针对近地轨道[12]，通常

假设系统轨道运动与姿态运动不耦合，且大多基于

母卫星质量远大于子卫星质量 [13]，而对于母卫星与

子卫星质量接近情形，系绳摆动与轨道运动的耦合

缺乏必要的研究，而且平动点轨道具有不同于近地

轨道的固有不稳定特性，微小的扰动就可能使系统

偏离预定轨道。因此，对用于深空探测和成像等任

务的平动点绳系卫星编队，从严格的力学基本原理

出发建立相对比较精确的数学模型，研究轨道运动

与系绳姿态运动之间的耦合动力学机理，具有重要

的理论价值和现实意义。  
以往对位于平动点附近的绳系卫星研究相对

较少，且大都针对“单绳”系统[14-15]。文献[16]基于

圆形限制性三体问题（CRTBP）推导出平动点附近

具有任意结构的多体绳系卫星系统动力学以及系绳

张力方程，但是只针对姿态运动建模，没有考虑引

力的作用及系统轨道运动。文献[17]基于CRTBP研
究轮辐状绳系卫星编队的耦合动力学，假定母卫星

非常接近平动点，轨道采用线性化一阶Lissajous轨
道方程（仅适用于轨道高度只有几十千米量级），

且只分析轨道高度变化对系绳摆动的影响。但平动

点附近的绳系编队常用于可变基线的干涉测量等空

间任务，母卫星并非定位于平动点上，且为避免“蚀”
的影响，需定位在较大的Halo轨道上[18]。文献[14]
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中提出基于平动点附近的绳系卫星研究，趋向于基

于较大Halo轨道的多体绳系卫星编队系统以及利用

其完全非线性时变的系统动力学方程进行仿真。 
考虑基于较大Halo轨道卫星编队的轨道运动及

其相对运动的耦合属于多尺度问题[19]。例如Halo轨
道高度为700 000km左右，各卫星相对距离约为

1km；Halo轨道周期约为3个月，相对运动周期仅几

个小时，上述动力学方程的刚性给数值求解带来一

定的困难。Hill限制性三体问题(HRTBP)由CRTBP
近似而来，模型更简单便于数值求解，特别适用于

地球附近周期轨道的计算[20]。对日地系统而言，引

入Hill近似带来的误差约为1.5%[21]。区别于CRTBP
中5个拉格朗日点，HRTBP只有两个拉格朗日点 L1

和 L2，而用于空间探测的绳系卫星编队系统，通常

基于地球两侧的 L1和 L2附近的周期轨道，故从研

究对象和数值计算角度考虑，基于HRTBP是一个较

好的选择。    
本文基于HRTBP，针对各卫星质量接近的编队

情形，考虑天体对各卫星的引力作用，推导出轮辐

状绳系卫星编队系统的耦合动力学方程，对完全时

变非线性的动力学方程组进行数值模拟，研究轨道

方向、卫星质量比、系绳长度以及初始旋转速度对

编队系统整体稳定性的影响。  

2  基于 HRTBP 的绳系卫星编队 
动力学模型 

2.1  日地HRTBP模型及编队系统坐标系 
考虑基于HRTBP的轮辐状多体绳系卫星编队

系统。母卫星质量 mp，末端子卫星质量 mi ( i = 
1∼N )，第 i 颗子卫星用长为 li 的系绳与母卫星相

连。假定所有的卫星视为质点，系统质心位于母卫

星质心，系绳始终处于张紧状态，且忽略其变形与

质量。 
在HRTBP中，编队系统质心运动用固结于地球

上的连体旋转坐标系E-XYZ描述，记为SE，X轴方向

由太阳指向地球，Y轴在两天体运动平面内垂直于X
轴，Z 轴按右手定则垂直于 XY 平面。坐标轴单位

向量分别为 。绕Lˆ ˆ ˆ, ,i j k 2的周期轨道用附加坐标系

L2-xyz描述，记为SL。 其坐标原点位于L2，各对应

轴始终平行于SE。另一个附加坐标系为位于母卫星

质心的SP-xbybzb分别平行于xyz轴,记为SP (图 1)。θ i为

相对xb轴逆时针绕zb轴的转动角，φ i 是相对zb轴正

向的摆角。坐标系SP中，第i颗子卫星相对母卫星的

位置向量为  
ˆ ˆ

i i i i
ˆx y z= + +r i j k% % %               (1) 

其中  

cos sin , sin sin ,   cosi i i i i i i i i ix l y l z l iθ φ θ φ φ= = =% % %  

在 SE中，母卫星相对地球的位置向量 

ˆ ˆ
P

ˆX Y Z= + +R i j k             (2) 

  
(a)                         (b) 

图 1  基于 HRTBP 的多体绳系卫星编队系统 

2.2  基于L2点的非线性动力学方程 
根据惯性坐标系与旋转坐标系之间的关系，母

卫星和子卫星的速度为 
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其中： PR& 和 表示在旋转坐标系中对时间求导；

ˆ（n为坐标系S
ir&

f n=ω k E的旋转速度，对日地系统n = 

1.99099×107rad/s）。 
系统动能 
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根据HRTBP模型中单个卫星的势能 [20]，轮辐状

多体绳系卫星的势能可表示为   
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 （6） 
其中 μe是地球引力常数。假定系绳长度远小于母卫星

与地球间距离，ri � RP，对子卫星势能用多项式展开，

定义 为1u PR 的单位向量，忽略三阶及其以上各项得

到 
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定义量纲一的变量 
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其中l0和τ 是HRTBP中长度和时间的计算单位。根

据式(5)、式(6)的能量表达式，应用拉格朗日方程可得

到系统的动力学方程，取广义坐标qj = ( X, Y, Z, θ i , φ i )，
母卫星相对地球的量纲一非线性运动方程组为   
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其中:( )′表示对量纲一时间求导；QX、QY、QZ分别为

量纲一广义控制力；FXi、FYi、FZi 
表示绳系子卫星对

母卫星的扰动。若无子卫星的扰动，且广义控制力等

于 0，式(9)-式(11) 退化为单个卫星HRTBP的动力学

方程。    
HRTBP两个拉格朗日点的坐标位置分别为

L1(-γL,0,0)，L2(γL,0,0)(其中无量纲值 γL=(1/3)1/3)。为

了讨论相对共线平动点 L2的运动，坐标原点由次重

天体的质心移至共线平动点 L2 上，并用小尺度因

子 γL 将 距 离 放 大 。 在 坐 标 系 L2-xyz 中 ，

( ˆ ˆ) / , / , /L L Lx y zX Yγ γ γ= =− γ=

L

，对绳长也作

同样变换 ˆ /i il lγ γ= 。据此，可以得到母卫星相对

L2的运动方程为 
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其中FXi、FYi、FZi具体形式见附录。 
类似地，可以得到子卫星姿态运动的量纲一非线性

动力学方程组 
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（16） 
其中 

 ( ) ( )sin( ),  cos( )S C= =� �� � ，
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其中Qθ、Qφ 
是姿态运动的广义控制力。 

3 系统平衡位置与线性化 

假定母卫星非常靠近L2点且子卫星没有面内旋

转的情形，首先得到系统的平衡位置，然后在其附

近对系统非线性方程组进行线性化。令方程（12）
~式（16）中所有的外力项以及时间导数相关项等

于 0，则有  
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xeq满足的方程以及同时满足式(17)~式(21)的值

为 
2

1
2 4

1

1 (1 ) [ ( 1) ] 0 ,
( 1) ( 1)

( 1)π, π/2, 0, 0 (22)

N
i i
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     对 21 (1 )eqx+ ，
41 (1 )eqx+ 进行泰勒展开并

忽略二阶及其以上各项，求解方程（22）得到 
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θieq，φieq是第 根系绳处于平衡位置的转动角。系统

平衡位置位于

i
x 轴上，相对L2点的位置由xeq确定，

而xeq大小取决于绳长和质量比。若取对称的三星结

构，母卫星位于 x 轴上L2点附近，两个子卫星分别

位于L2点两侧。若子卫星个数多于两个，则会因为

所有子卫星都位于 x 轴上而产生碰撞，此时需要系

统的自旋稳定或者结合其它的控制方案来保持系统

构型。 
定义θi = θieq+ δθi，φi = φieq+ δφi，在L2附近泰勒

展开R-3、R-5、R-7各式，略去高阶项，并代入系统非

线性动力学方程组式(12)~式(16)，得到系统线性化

的动力学方程组。若xeq很小，即假定母卫星在非常

接近L2的情形下，可以计算出面内外的摆动频率，

面内约为 3.46n，面外约为 3.60n。上述数值接近于

文献[17]中基于CRTBP的结果（3.43n，3.58n），差

别仅由于引入Hill近似产生。 

4 非线性动力学仿真 

考虑母卫星与子卫星质量接近的对称三星编

队系统（N =2），利用MATLAB中的 Gear法对耦合

完全非线性方程组式(12)~式(16)进行数值求解。

SPECS任务可以提供大小为50～1000m的合成孔

径[22]，单根系绳长度范围约为25～500m。本文考察

留位阶段，若无特别说明，绳长为200m不变。相关

参数选取日地系统HRTBP中L2点附近值。子卫星在

坐标系SL中的位置坐标为 

cos sin , sin sin ,

cos (24)
i i i i i i i

i i i

x x l y y l

z z l
γ γ

γ

iθ φ

φ

= + = +

= +
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4.1 绳系编队和自由编队稳定性比较 
图 2 比较绳系编队和自由编队的面内运动稳

定性情况，假定两种编队情形下母卫星均位于L2点

右侧， xy 平面内的坐标为 (0.5km，0.5km)，两子

卫星连线平行于日地连线，z方向无初始位移。绳系

编队其它参数分别取：μ1=μ2 =1/3，l1 = l2 =1km，子

卫星面内外的初相角分别取在平衡点处θ1 (0)= 0, θ2 
(0)= π, φ1 (0) = φ2 (0)= π/2 [17]。由图 2 可见对于自由

编队：两个子卫星均以一个较快的速度偏离L2点；

绳系编队中子卫星偏离速度相对较慢。由于绳中张

力和天体引力的共同作用，使L2点附近绳系编队具

有更好的稳定性，这对节省控制燃料，延长平动点

附近任务的寿命具有十分重要的意义。 

 
图 2 绳系卫星系统(TSS)与自由编队的比较 

4.2 母卫星Halo周期轨道计算 
轨道分析表明，限制性三体问题存在平面周期

（Lyapunov）轨道和三维周期（Halo）以及准周期

（Lissajous）轨道。为消除长期项影响，要求每个

Halo轨道取最小的Ax值,日地系统 L2点附近的Halo
轨道 Ax 的最小值为 200 000 km。 

图 3 所示为特定的 Halo 轨道，初值选自

Gene-sis或者SOHO任务。航天器在日地连线上投

影到地球的距离约为1 200 000km，轨道“半径”约
为280 000km，初速度约为0.35km/sec.。经过量纲

一化、坐标变换和微分纠正过程[23]，得到HRTBP中
相对L2的Halo轨道初值为 

( ) ( ) ( ) ( )
(0) =-0.198 127 302 ,  (0) = 0.179 589 122,
0 1.08 822 129 2 , 0 0 0 0

x z
y y x

±

z= = = =& & &
  

其中：z(0)＞0 对应 Northern Halo轨道；z(0)＜0对
应 Southern Halo轨道。轨道周期均为 178.85 d。 

4.3 Halo轨道方向对系统稳定性的影响 
假设母卫星分别位于图 3 中两种不同方向的

Halo轨道上。子卫星面内外的初相角分别取θ1 (0)= 
5o, θ2 (0)= 185o, φ1 (0) = 85o, φ2 (0)= 95o。绳系编队其

它参数为质量比 μ1 = μ2 =1/3，初始转速ωθ =10n。  
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图 3  Northern Halo 轨道与 Southern Halo 轨道 

 
(a) 面外摆角 

 

(b) 面内角速度 

 
(c) 子卫星相对位置变化 

图 4 轨道方向对系统姿态稳定性的影响 

图 4 表示一个轨道周期(1T)内子卫星姿态运动

变化情况，若母卫星轨道大小和周期均相同，仅轨

道方向变化对面外摆角运动范围（图 4a）以及面内

角速度（图 4b）变化影响很小。但Southern Halo轨
道比Northern Halo轨道更有利于稳定两子卫星的面

内夹角（Δθ =θ1 -θ2）（图 4c），保持系统的直线编队

构型。   

4.4  初始旋转速度及质量比对系统稳定性的影响 
假定母卫星定位于图 2 中Northern Halo轨道

上，图 5、图 6 分别针对两种不同转速下（慢速ωθ = 
10n，快速ωθ = 90n），质量比的变化对系统稳定性

的影响。积分时程为三个Halo轨道周期（3T）。 

 
(a) Halo轨道运动 (3T) 

 
(b) 面外摆角 

 

(c) 子卫星相对位置变化 

图 5  慢速旋转下卫星质量比变化对稳定性的影响 

由图 5(a)可见慢速旋转的情形下：两种不同质

量比编队系统的母卫星轨道运动均在相当长的时期

内保持稳定，大质量比编队的轨道稳定性更好；面

外摆动(图 5(b))和编队构型(图 5(c))都保持一定范围

内，小质量比编队的姿态稳定性更好。由此可知对

位于较大 Halo 轨道上的绳系编队系统：给定较小的

面内初始旋转速度，就可实现系统的自旋稳定；且

增加初始转速，有利于保持编队系统的稳定构型，

有效降低面内碰撞风险。 
由图 6(a)可见快速旋转的情形下：两种质量比
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编队系统的母卫星轨道运动能在相当长的时期内

（3T）保持稳定；面外摆动（图 6（b））和编队构

型都比较稳定（图 6（c）），质量比变化带来影响很

小。由此可见对于快速旋转情形：系统稳定性主要

由面内旋转运动支配，质量比的影响相对较小。 

 
(a)  Halo轨道运动 (4T) 

 

(b) 面外摆角 

 
(c) 子卫星相对位置变化 

图 6  快速旋转下卫星质量比变化对稳定性的影响 

4.5  系绳长度对系统稳定性的影响 
假定母卫星定位于图 2 中Northern Halo轨道

上，取质量比μ1 = μ2 =1/3、初始转速ωθ = 30n、绳长

分别为 50m和 200m，图 7 为绳长变化对系统稳定

性的影响。从图 7(a)可见：增加绳长不利于轨道运

动的稳定性；面外摆动(图 7（b）)的变化很小，且

对保持编队构型影响很小(图 7（c）)。 所以对大质

量比旋转绳系编队系统，若转速和质量比一定，在

一定范围内增加绳长不利于轨道运动的稳定性，对

姿态运动基本无影响。也就是说对用于空间干涉测

量的绳系卫星编队系统，观测所需孔径越大越不利于

稳定。
 
 

 

(a) Halo轨道运动(4T)  

 

(b) 面外摆角 

 

(c) 子卫星相对位置变化 

图 7 绳长变化对系统稳定性的影响  

5  结论 

1)  基于HRTBP建立日地系统L2附近轮辐状绳系卫

星编队的非线性耦合动力学模型，并进行数值求解。 
2)  通过与自由编队比较可知：L2点附近绳系编队

具有更好的稳定性；对位于较大Halo轨道上的旋转

绳系编队系统，给定较小的面内初始旋转即可实现

自旋稳定；提高旋转速度对轨道和姿态运动的稳定

都有积极作用；若母卫星轨道大小和周期均相同，

仅轨道方向变化对面外摆角以及面内角速度的变化

影响很小，但Southern Halo轨道比Northern Halo轨
道更有利于保持系统的构型；慢速旋转的情形下大

质量比编队的轨道稳定性更好；而小质量比编队的

姿态稳定性更好；快速旋转的情形下两种质量比编

队系统的轨道和姿态运动稳定性均由面内旋转支
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配，质量比的变化影响很小；给定初始转速的大质

量比旋转绳系编队，在一定范围内增加绳长不利于

轨道运动的稳定性，对姿态运动无影响。 
3)  上述无控制力作用的自旋稳定绳系编队只能在

几个轨道周期内保持稳定，若要获得系统长期的稳

定则要同时对轨道运动和系绳摆动进行控制。 
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附录：式(12)-式(14)中子卫星对母卫星轨道运动的扰动项 
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