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一种考虑摄动影响的星座构型稳定性设计方法
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摘 要: 研究了星座构型稳定性设计方法，通过分析在长期摄动因素影响下星座各卫星轨迹偏移量，采用卫星

初始参数偏置补偿原理，提出星座整体偏移思想。结合数据拟合方法，对多种摄动整体影响结果进行拟合调整，设

计相应的调整方案，以消除卫星轨道在长期摄动因素下产生的偏差，保持了星座构型稳定性。在获得相应的参数

调整量后，选取最为合理的设计方案，使卫星构型因摄动影响而调整所需要的能量尽可能小。
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A Novel Design Method for the Constellation Configuration Stability

Considering the Perturbation Influence
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Abstract: The design method for the constellation configuration stability is studied. By analyzing the satellite
trajectory offsets under the effects of long-term perturbation factors，the idea of overall constellation offset is proposed
by adopting the principle of satellite initial parameter offset compensation. Combined with the data fitting method，the
overall affected results of various perturbations are fitted and adjusted，and the corresponding adjustment scheme is
designed，so that the deviation of the satellite orbit under long-term perturbation factors can be eliminated and the
constellation configuration stability can be maintained. After the corresponding parameters have been adjusted，the
most reasonable design scheme is selected，so that the energy required for the satellite configuration adjustment due to
the perturbation effects could be as small as possible.
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0 引言
卫星星座在运行过程中，受到地球非球形摄

动、太阳光压和大气阻力等摄动力的影响，会慢慢

偏移其标称轨道，进而使星座整体构型被破坏，星

座性能降低，影响到卫星星座稳定性［1］。

Walker星座由于其独特的构型，在通讯、定位、

海洋、军事等领域起到了至关重要的作用［2］。随着

工程需求的提高，对Walker星座的精确度要求不断

提高，研究考虑各种摄动模型后的精确Walker星座

发射以及Walker星座在长期工作运行中如何进行

星座稳定性设计，从而保证星座构型稳定性，已成

为研究热点［3］。

在对Walker星座构型稳定性方案进行分析时，

需对各种摄动模型进行精确建模，分析不同摄动力

对卫星轨道的影响［4-5］。考虑摄动模型下，在一个典

型的Walker星座进行部署时，由于星座中各颗卫星

发射时间的区别，其所受的摄动力的时间累积效应

也有所差别［6］，因此，需要消除在该累积效应带来的
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影响量［7］。在建立标准Walker星座后，结合Walker
星座构型特性，分析其卫星轨道在摄动模型下产生

的运动轨迹变化趋势［8-9］，研究设计星座构型保持策

略，以实现保持星座构型稳定性的目的［10］。

１ 设计思路
根据Walker构型整体对称的特性［11］，若对星座中

所有卫星的纬度幅角和升交点赤经都改变ΔΩ与Δλ，
星座的整体构型将不会受到影响，仍然会保持稳定。

编号为 i的卫星在考虑各种摄动下的轨道命名为

Si，在 t时刻其升交点赤经和纬度幅角分别命名为

Ωi ( t )和 λi ( t )，其标称轨道命名为 S̄ i，在 t时刻标称轨道

升交点赤经和纬度幅角分别命名为 Ω̄ i ( t )和 λ̄ i ( t )，则
在 t时刻，Si与 S̄ i的升交点赤经和纬度幅角之差为

ΔΩi ( t )= Ωi ( t )- Ω̄ i ( t )
Δλi ( t )= λi ( t )- λ̄ i ( t )

（1）

由式（1）计算得到的偏差称为实际轨道与标称

轨道的绝对偏移量。

在 t时刻整个星座的升交点赤经之差与纬度幅

角之差被定义为星座中所有卫星升交点赤经差和

纬度幅角差的平均值，即

ΔΩ ( t )=
∑
i= 1

N

ΔΩi ( t )

N

Δλ ( t )=
∑
i= 1

N

Δλi ( t )

N

（2）

式中：N为星座中卫星的总数目。

由式（2）得到的结果称为实际星座与标称星座

的平均偏移量，记

Ω͂ i ( t )= ΔΩi ( t )- ΔΩ ( t )
λ͂ i ( t )= Δλi ( t )- Δλ ( t )

（3）

为每颗卫星的独立偏移量。

根据式（3），可以计算得到每个时刻的升交点赤经和

平均纬度幅角的独立偏差为Ω ( t1 )，Ω ( t2 )，⋯，Ω͂ ( tN )以
及 λ͂ ( t1 )，λ͂ ( t2 )，⋯，λ͂ ( tN )。

根据每颗卫星的独立偏差分别对轨道参数进

行调整，若调整后其短周期项波动范围在允许最大

偏移量范围内，则卫星在轨期间不需要再进行调整

即满足任务要求，否则需要在轨调整。

2 星座构型稳定性设计方法

2.1 半长轴影响分析

根据星座保持原理，进行轨道修正。为了与文献

［12］中的数据进行对比分析与验证，所有参数选取与

文献中的数据相同，具体参数见表 1。缩水，摄动模型

只考虑非球形模型，且先对第一颗卫星进行分析。

通过实验发现：采用 CSTK和 STK数值所计算

的 Ω 1的线性项与理论公式中的 Ω 1的值整体斜率吻

合，如图 1所示；但采用 CSTK和 STK数值所计算

的 λ1的线性项与理论公式中的 λ1的值整体斜率无

法重合，如图 2所示。图中，横坐标为MJD2K时间

历元，即从 2000年 1月 1日 00∶00∶00起算的时间历

元，时间增加 1 d，MJD2K的数字增大 1，纵轴为角度

偏移量。

表 1 MEO卫星星座构型

Tab. 1 Configuration of the MEO satellite constellation

卫星数目

24

轨道面数目

3

相位因子

1

轨道高度/
km
21 500

轨道倾角/
(°)
55

图 1 升交点赤经偏移量（1个月）

Fig.1 The offset of the right-ascension-of-ascending-node

（one month）

图 2 相位角偏移量（1个月）

Fig.2 The offset of the phase angle（one month）
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实验中，CSTK和 STK数值所计算的 λ1的线性

项与理论公式中的 λ1的值整体斜率无法重合，而在

使用影响矩阵 A获得需要调整的轨道半长轴和轨

道倾角时需要用到理论 λ1 的值，因而结果会出问

题。经过实验与分析得知，产生这个问题的原因在

于半长轴的短周期项的影响。实验中，STK非球形

摄动模型下半长轴偏移量随时间变化如图 3所示。

从图 3中看到卫星的半长轴是随时间变化的，

需要考虑半长轴长期项的影响为

a ( 1 )s ( t )=
3J2
2a {23 (1- 3

2 sin
2 i) é

ë
êê( )ar

3

-(1-

e2 )- 3 2
ù

û
úú + sin2 i ( )ar

3

cos2 ( f + ω )} ⋅R 2
e （4）

式中：R e为地球半径，其数值取 6 378.137；a、e、i、ω
与 f分别为卫星的半长轴、偏心率、轨道倾角、近地

点俯角和真近点角；r为卫星到地心的距离；J2为地

球的非球形效应的二阶带谐项系数。

根据实际问题，简化后为

ā= 3J2
2a sin

2 i ⋅R 2
e cos2 ( f + ω ) （5）

因而第一颗卫星的半长轴长期项影响计算为

1.590 010 114 820 334 1，将实验数据带入 STK重新

进行计算分析，结果如图 4所示。考虑到半长轴长

期项的影响后，STK数值所计算的 λ1的线性项与理

论公式中的 λ1的值整体斜率相互吻合。

2.2 卫星星座稳定性构型设计流程

通过实验分析，在消除卫星轨道因轨道半长轴

短周期项的影响后，考虑多种摄动因素下，采用卫

星星座整体偏移和数据拟合思想来设计星座构型

稳定性保持策略，具体步骤如下：

步骤 1 消除星座卫星轨道因轨道半长轴短周

期项的影响；

步骤 2 计算同时带 3种摄动模型的星座中各

颗卫星的升交点赤经绝对偏移量和相位角绝对偏

移量；

步骤 3 根据卫星星座整体偏移原理，计算出

每颗卫星的独立偏移量；

步骤 4 对卫星星座中各颗卫星的独立偏移量

进行数据拟合，并根据参数偏置摄动补偿原理计算

出各颗卫星需要调整的半长轴的主动偏置量 Δa和
轨道倾角主动偏置量 Δi；

步骤 5 对偏置后的卫星星座进行仿真测试，

判断是否已完全消除摄动对其产生的长期影响，以

达到保持星座构型稳定性的目的，若还没有消除，

则转步骤 4，否则转步骤 6；
步骤 6 结束。

3 仿真试验及结果分析

3.1 卫星参数

由于考虑到不同轨道高度摄动因素对卫星轨

道的影响不同，特别是轨道高度的影响，为了验证

调整方案同样适用于其他类型Walker星座，实验选

取了一组中轨道高度的卫星数据进行实验测试，具

体参数见表 2。

图 3 非球形摄动下半长轴偏移量

Fig.3 The offset of the semi-major axis under nonspher-

ical perturbation

图 4 由实验数据获得的相位角偏移量（1个月）

Fig.4 The offset of the phase angle obtained with the

experimental data（one month）
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3.2 测试结果及分析

首先获得星座 40颗卫星的所有偏移量，考虑到

前面提到的轨道半长轴的长期项，计算出各颗卫星

开始前轨道半长轴的长期项影响量，消除其半长轴

长期项的影响；然后再计算出每一时刻星座的平均

偏移量，对其进行拟合，由于每颗卫星偏移量较大，

拟合只选取具有代表特征的前 45 d的数据进行

拟合。

通过前 45 d的数据进行拟合修正后，得到的修

正后的星座，相位角和升交点赤经偏移量随时间的

变化曲线分别如图 5和图 6所示。

由图 5可知：40颗卫星的相位角仍然存在一个

较大的随时间增加的一个线性项，在 2年时间内，最

大相位角偏移量约为 63°。
如图 6所示，通过星座整体偏移，基本上已经消

除了升交点赤经偏移量的线性项影响，但部分卫星

仍然存在一个非常微小的线性项。

以上可知，摄动因素在 2年内对卫星轨道的升

交点赤经和相位角产生非常大的影响，使星座整体

结构变形，若对其不进行星座控制保持策略，在短

时间内即会超过星座的最大容许偏移量，使星座构

型整体失效，不能达到预期的目的。

图 5和图 6中的结果形成的原因，主要是升交

点赤经偏移量和相位角偏移量由于摄动因素存在

长期项外，还存在短周期项，在数据拟合过程中，可

能无法通过一次数据拟合就十分准确表示其偏移

量的变化量，因而需要进行第二次拟合调整。

将第二次修正调整后的轨道参数重新代入

STK中进行计算检验，计算数据经过转换后实际偏

差量如图 7和图 8所示。

表 2 卫星星座参数

Tab. 2 The parameters of the satellite constellation

卫星数目

40

轨道面数目

4

相位因子

1

轨道高度/
km

7 478.14

轨道倾角/
(°)
45

图 5 40颗卫星各自相位角独立偏移量

Fig.5 The independent offsets of the phase angles of 40

satellites

图 6 40颗卫星各自升交点赤经独立偏移量

Fig.6 The independent offsets of the right-ascension-of-

ascending-nodes of 40 satellites

图 7 二次修正后 40颗卫星相位角偏移量

Fig.7 The offsets of the phase angles of 40 satellites after

the secondary correction

图 8 二次修正后 40颗卫星升交点赤经偏移量

Fig.8 The offsets of the right-ascension-of-ascending-

nodes of 40 satellites after the secondary correction
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由图 7和图 8可知：40颗卫星的相位角和升交

点赤经偏移量在 2年时间内，最大偏差都非常小，相

位角的偏差不超过 0.25°，升交点赤经的偏差不超过

0.20°，而且两者均不存在线性项效应。

通过计算可知，该星座对应的最大容许相位角

偏移量为 1°，最大容许升交点赤经偏移量也为 1°，则
该Walker星座的偏差在最大容许偏差范围之内。

因此，可以得到结论：在考虑各种形式的摄动力效

应下，该Walker星座在 2年时间内构型是稳定的。

该数值仿真实验也表明了数据拟合方法能有效地

消除摄动对卫星轨道长期项影响，仅通过调整后的

卫星轨道能在较长时间内保持其整体稳定性，达到

了星座构型保持的目的。

4 结束语
本文对星座构型的最大容许偏移量进行分析

计算，以此作为星座构型稳定性策略是否有效的衡

量标准。在对卫星星座受到的摄动模型建模后，通

过对摄动模型对卫星轨道的影响的深入分析实验，

提出了采用曲线拟合中的最小二乘法来分析和调

整卫星初始轨道，并提出了星座整体偏移方法，结

合卫星参数初始轨道偏置补偿原理来获得保持星

座构型稳定性的目的。在设计了对应的星座构型

稳定性策略后，对于所需要进行的卫星轨道的调整

量，根据调整所需要的能量，从节省能源的角度出

发，采用脉冲调整的方案进行机动变轨。最后通过

实验验证了整套设计方案的可行性和高效性。
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