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摘　要：平动点，尤其是共线平动点轨道在未来深空探测活动中具有重要的应用价值，但由于共线平动点轨道不稳定，

运行在其上的航天器在无控情况下将很快偏离标称轨道，因此在实际任务中，轨道维持必不可少。针对地月系犔２ 点附

近的Ｈａｌｏ轨道维持问题，首先在圆型限制性三体模型下，利用Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ三阶近似解析解、微分修正以及打靶法获得了

用于维持控制的标称轨道；然后设计了基于特征模型理论的黄金分割控制器用于速度跟踪以及ＰＤ控制器用于位置跟

踪；最后分别在圆型限制性三体模型和双圆限制性四体模型下进行了仿真分析。结果表明：在两种模型下，位置和速度

的跟踪精度分别优于１００ｍ和０．００３ｍ／ｓ，但双圆限制性四体模型下所需总的速度增量比圆型限制性三体模型下所需

总的速度增量高一个数量级。
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　　近年来，关于平动点任务的研究受到越来越

多的关注。本文讨论的平动点属于三体问题范

畴，是天体力学领域的基本问题之一。Ｅｕｌｅｒ和

Ｌａｇｒａｎｇｅ分别在１７６５年和１７７２年研究限制性

三体问题（ＲｅｓｔｒｉｃｔｅｄＴｈｒｅｅＢｏｄｙＰｒｏｂｌｅｍ，ＲＴ

ＢＰ）时，发现ＲＴＢＰ存在５个平衡点，称之为平动

点或拉格朗日点［１］，其中，位于两个主天体连线上

的３个平动点称为共线平动点。由于平动点独特

的动力学特性，将航天器部署到平动点上时，航天

器在引力作用下，与主天体的相对位置保持不变。

然而在真实空间环境下，平动点位置无法被精确

确定，而相比于平动点，其附近的周期轨道更适用

于航天任务。因此实际任务中通常将航天器部署

在平动点附近的轨道上。

平动点的动力学内涵十分丰富［２］，在其附近

存在着丰富的轨道类型，包括周期轨道（如Ｌｙａ

ｐｕｎｏｖ轨道、Ｈａｌｏ轨道等）、拟周期轨道（如Ｌｉｓ

ｓａｊｏｕｓ轨道、拟 Ｈａｌｏ轨道等）以及不变流形

等［３５］。这些轨道为一些特殊的深空探测任务以

及空间低能转移提供了可能。例如，日地犔２点因

其独特的空间位置和物理环境，为空间望远镜等

深空观测卫星提供了良好的部署条件［６］；日地犔１

点位于日地连线之间，是部署太阳活动监测卫星

的绝佳地点［７］；地月犔２ 点位于地月连线上月球的

背面，选择合适的轨道尺寸能够使部署在上面的

航天器有效规避月掩，是为地球与月球背面提供

中继通信的理想场所［８］；此外，平动点在太阳系中

广泛存在，这些平动点附近的不变流形相互连接，

构成了一系列蜿蜒错综的管道，称为行星际高速

公路（ＩｎｔｅｒＰｌａｎｅｔａｒｙＳｕｐｅｒｈｉｇｈｗａｙ，ＩＰＳ），利用

ＩＰＳ，可以实现行星际的低能转移
［９］。

平动点轨道在实际任务中的应用起步相对较

晚。１９７８年，美国航空航天局（ＮＡＳＡ）成功发射

ＩＳＥＥ３探测器，是平动点轨道第１次在实际任务
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中得到应用。以ＩＳＥＥ３的成功实践为起点，拉

开了利用平动点进行深空探测的序幕［１０］。在接

下来的几十年里，以ＮＡＳＡ和欧洲航天局（ＥＳＡ）

为代表的航天机构，先后成功实施了 ＳＯＨＯ、

ＡＣＥ、ＭＡＰ、Ｇｅｎｅｓｉｓ、ＡＲＴＥＭＩＳ等多次平动点

任务［１１］，在太阳活动监测、深空观测等领域取得

了丰硕的成果。中国先后进行了嫦娥二号、嫦娥

五号Ｔ１以及“鹊桥”卫星３次平动点任务，其中

于２０１８年成功发射的“鹊桥”通信中继卫星实现

了人类历史上首次月背中继通信，为嫦娥四号进

行人类首次月背软着陆探测提供了有力支撑。

虽然共线平动点附近存在着丰富的轨道类

型，但由于其本身是不稳定的，运行在其附近轨道

上的航天器若不施加控制，将会很快偏离标称轨

道。因此，设计平动点任务时，进行平动点轨道维

持研究十分必要。针对平动点轨道维持问题，许

多学者进行了研究，并取得了一些成果。Ｓｉｍｏ

等［１２］利用Ｆｌｏｑｕｅｔ模态理论针对拟 Ｈａｌｏ轨道和

Ｈａｌｏ轨道的维持问题进行了研究；Ｂｒｅａｋｗｅｌｌ

等［１３］最早利用线性二次型调节器（ＬＱＲ）方法实

现了对 Ｈａｌｏ轨道的维持控制；Ｈｏｗｅｌｌ和Ｐｅｒｎｉｃ

ｋａ
［１４］提出了利用靶点法维持平动点轨道的策略，

并在 ＡＲＴＥＭＩＳ任务中得到了应用；Ｌｉａｎ等
［１５］

利用离散时间滑模控制实现了对真实星历下地月

系平动点轨道的维持控制；Ｎａｚａｒｉ等
［１６］分别利用

时变ＬＱＲ、退步控制和反馈线性化实现了地月

犔１ 附近 Ｈａｌｏ轨道的维持控制，并对３种方法的

仿真结果进行了对比分析；徐明和徐世杰［１７］设计

了一种线性周期控制策略实现了 Ｈａｌｏ轨道的维

持控制。

基于特征模型的自适应控制方法是由吴宏鑫

院士在２０世纪８０年代初提出的一种从实际应用

角度出发的控制方法。经过３０多年的发展，不仅

在理论上取得了重要进展，同时还成功应用于神

舟飞船再入返回控制、交会对接等重大工程

中［１８］。所谓特征模型，即结合对象动力学特征、

环境特征和控制性能要求而不是仅以对象精确动

力学分析所建立的模型，其具有以下特点［１９］：①

在同样控制作用下，对象特征模型和实际对象在

输出上是等价的，在稳定情况下，输出是相等的；

② 特征模型的形式和阶次除考虑对象特征外，主

要取决于控制性能要求；③ 特征模型建立的形式

比原对象的动力学方程简单，易于控制器设计，工

程实现容易、方便；④ 特征模型与高阶系统的降

阶模型不同，它是把高阶模型有关信息都压缩到

几个特征参量中，并不丢失信息，一般情况下用慢

时变差分方程描述。

由于三体问题相对于二体问题更为复杂，而

基于特征模型的控制方法具有将复杂问题简单化

的优势，因此本文基于特征模型理论，研究了地月

系犔２点附近Ｈａｌｏ轨道的维持控制问题。本文结

构安排如下：第１节介绍两类动力学模型及标称

轨道的获取；第２节介绍黄金分割控制器和ＰＤ

控制器的设计过程；第３节介绍仿真结果及结果

分析；第４节总结全文，给出结论。

１　动力学模型与标称轨道

１．１　圆型限制性三体模型

圆型限制性三体问题（ＣｉｒｃｕｌａｒＲｅｓｔｒｉｃｔｅｄ

ＴｈｒｅｅＢｏｄｙＰｒｏｂｌｅｍ，ＣＲＴＢＰ）是最简化形式的

三体问题，其可以描述为：一个质量无穷小的天体

在两个大质量天体的引力作用下的运动，其中两

个大质量天体（又称为主天体）围绕其公共质心做

圆形周期运动。在航天应用领域，常涉及的主天

体主要是地球月球或者太阳地球／月球。

通常在如图１所示的会合坐标系下对ＣＲＴ

ＢＰ进行研究。图中：犿３ 为航天器；犕１ 和犕２ 为

两个主天体（犕１≥犕２）；坐标原点犗为它们的公

共质心，犗狓由犕１指向犕２，犗狕指向犕１和犕２运

动的角动量方向，狓犗狔平面为犕１和犕２的运动平

面，犗狓狔狕构成右手坐标系；狉、狉１、狉２ 分别为由犗、

犕１ 和犕２ 指向犿３ 的矢径。为了方便计算，对各

物理量进行无量纲化处理。归一化后的质量、长

度、时间单位分别为

图１　会合坐标系

Ｆｉｇ．１　Ｓｙｚｙｇｙｆｒａｍｅ
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［ ］犕 ＝犕１＋犕２

［ ］犔 ＝犔１２

［ ］犜 ＝
犔３１２

犌 犕１＋犕（ ）［ ］
２

烅

烄

烆

１
２

（１）

式中：等式右边的各物理量均采用国际单位制，

犕１ 和犕２ 分别为两个主天体的质量；犔１２ 为主天

体之间的距离；犌 为万有引力常量，则可得到归

一化后的主天体犕１和犕２的质量分别为１－μ和

μ，μ为质量参数，形式为

μ＝
犕２

犕１＋犕２
（２）

主天体在会合坐 标 系 中 的 坐 标 分 别 为

－μ，０，（ ）０ 和 １－μ，０，（ ）０ 。在地月系中，μ＝

０．０１２１５０５８５６１。

令 狓 狔［ ］狕 Ｔ 为归一化条件下航天器的位

置坐标，可以得到ＣＲＴＢＰ中犿３ 在会合坐标系中

的动力学方程为

狓
··

－２狔
·

＝
Ω
狓

狔
··

＋２狓
·

＝
Ω
狔

狕
··

＝
Ω


烅

烄

烆 狕

（３）

式中：Ω为有效势，其形式为

Ω＝
１

２
狓２＋狔（ ）２ ＋

１－μ
狉１

＋μ
狉２

（４）

其中：狉１＝ 狉１ 和狉２＝ 狉２ 分别为航天器与两

个主天体之间的距离：

狉１ ＝ 狓＋（ ）μ
２
＋狔

２
＋狕［ ］２

１
２

狉２ ＝ １－狓－（ ）μ
２
＋狔

２
＋狕［ ］２

烅
烄

烆
１
２

（５）

１．２　双圆限制性四体模型

ＣＲＴＢＰ是最理想情况下的简化模型，在实

际情况中，航天器在平动点轨道上的运动会受

到第四体引力摄动、系统偏心率、太阳光压等摄

动因素的影响。对于地月三体系统，太阳引力

摄动是影响航天器运动的主要摄动源，因此在

ＣＲＴＢＰ基础上，引入太阳引力摄动，建立双圆限

制性四体模型（ＢｉＣｉｒｃｕｌａｒＲｅｓｔｒｉｃｔｅｄＦｏｕｒＢｏｄｙ

Ｍｏｄｅｌ，ＢＣＲＦＢＭ）能够更加精确地模拟真实力

学环境。

双圆限制性四体坐标系如图 ２ 所示，在

ＢＣＲＦＢＭ假设下，太阳在地月运动平面内绕系统

质心做匀速圆周运动。图中：犕４ 为太阳，坐标轴

定义与会合坐标系相同；狉、狉１、狉２、狉４ 分别为由犗、

犕１、犕２ 和犕４ 指向犿３ 的矢径；犱４ 为犗指向太阳

的矢径，θ４ 为犱４ 与坐标系狓轴的夹角。

图２　双圆限制性四体坐标系

Ｆｉｇ．２　ＣｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆＢＣＲＦＢＭ

在ＢＣＲＦＢＭ假设下，航天器犿３ 的动力学方

程为

狓
··

－２狔
·

＝
Ω４

狓

狔
··

＋２狓
·

＝
Ω４

狔

狕
··

＝
Ω４



烅

烄

烆 狕

（６）

式中：

Ω４ ＝
１

２
狓２＋狔（ ）２ ＋

１－μ
狉１

＋μ
狉２
＋μ

４

狉４
－

　　μ
４

犱２４
狓ｃｏｓθ４＋狔ｓｉｎθ（ ）４

狉４ ＝ ［狓－犱４ｃｏｓθ（ ）４
２
＋ 狔－犱４ｓｉｎθ（ ）４

２
＋狕

２］
１
２

θ４ ＝ω４狋＋θ

烅

烄

烆 ４０

（７）

其中：狉４＝ 狉４ ；μ４＝３２８９００．５４为归一化单位

下太阳的质量；ω４ ＝０．９２５２为太阳相对系统质

心的角速度；θ４０ 为初始时刻太阳相位角；犱４ ＝

３８８．８１１４为归一化单位下太阳与系统质心的平

均距离，其他归一化单位下的参数与ＣＲＴＢＰ下

相同。

１．３　标称犎犪犾狅轨道

标称轨道是 Ｈａｌｏ轨道维持研究的基础。

Ｈａｌｏ轨道是共线平动点附近的一类周期轨道，是

水平Ｌｙａｐｕｎｏｖ轨道分岔的结果。由于三体动力

学系统具有强非线性特征，无法获得 Ｈａｌｏ轨道

的精确解析解，因此标称轨道通常采用数值积分
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的方式求解。

数值积分的初值，通常通过修正由近似解析

解提供的近似初值获得。Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ
［２０］在１９８０

年基于 ＬｉｎｄｓｔｅｄｔＰｏｉｎｃａｒé方法推导了 Ｈａｌｏ轨

道的三阶近似解析解，其表达式为

狓＝犪２１犃
２
狓＋犪２２犃

２
狕－犃狓ｃｏｓτ１＋（犪２３犃

２
狓－

　　犪２４犃
２
狕）ｃｏｓ２τ１＋（犪３１犃

３
狓－犪３２犃狓犃

２
狕）ｃｏｓ３τ１

狔＝犽犃狓ｓｉｎτ１＋（犫２１犃
２
狓－犫２２犃

２
狕）ｓｉｎ２τ１＋

　　（犫３１犃
３
狓－犫３２犃狓犃

２
狕）ｓｉｎ３τ１

狕＝δ狀［犃狕ｃｏｓτ１＋犱２１犃狓犃狕（ｃｏｓ２τ１－３）＋

　　（犱３２犃狕犃
２
狓－犱３１犃

３
狕）ｃｏｓ３τ１

烅

烄

烆 ］

（８）

式中：τ１为Ｈａｌｏ轨道的线性化相位角，τ１＝τ０＋

ω狋，τ０ 为初始相位角；犃狓、犃狕 分别为 Ｈａｌｏ轨道在

平动点旋转坐标系中的线性化振幅，且犃狓 和犃狕

之间存在限制性条件：

犳１犃
２
狓＋犳２犃

２
狕＋Δ＝０ （９）

式（８）和式（９）中的其他各参数定义见文献［２０］。

利用式（８）获得的积分初值只是近似初值，

直接利用此初值代入动力学方程式（３）中进行

数值积分，结果将很快发散。因此，还需对近似

初值进行修正，以获得满足精度要求的积分

初值。

对近似初值的修正可以采用微分修正的方法

进行。由于Ｈａｌｏ轨道具有关于狓犗狕平面对称的

几何性质，因此选取 Ｈａｌｏ轨道与狓犗狕平面的一

个交点作为轨道初值，记为

犡０ ＝ 狓０ ０ 狕０ ０ 狔
·

０［ ］０
Ｔ

若初值为精确值，则积分半个轨道周期犜／２时，

轨道第一次穿越狓犗狕平面，且有

犡ｄ＝ 狓ｄ ０ 狕ｄ ０ 狔
·

ｄ［ ］０
Ｔ

但由于初值不准确，导致实际 Ｈａｌｏ轨道穿越

狓犗狕平面时，犡ｄ值会偏离精确值。通过调整初值

狓０、狕０ 和狔
·

０ ，使得

狔ｄ＝０，狓
·

ｄ＝０，狕
·

ｄ＝０

可达到修正初值的效果。实际修正中，可固定

狕０ ，简化修正过程，则微分修正量可通过如下形

式获得［２１］：

δ狓
·

ｄ

δ狕
·

熿

燀

燄

燅ｄ
＝

Φ４１ Φ４５

Φ６１ Φ
［ ］

６５

烄

烆
－

　　
１

狔
·

０

狓
··

ｄ

狕
··

熿

燀

燄

燅ｄ

Φ２１ Φ［ ］
烌

烎

２５

δ狓０

δ狔
［ ］

０

（１０）

式中：δ狓
·

ｄ、δ狕
·

ｄ 为穿越点处速度偏差值；δ狓０ 和

δ狔０ 为初值的修正量；Φ犻犼 为ＣＲＴＢＰ下系统状态

转移矩阵Φ狋，狋（ ）０ 中的元素。

设置Ｈａｌｏ轨道狕向振幅为犃狕＝０．０１６６，依

据微分修正方法获得了修正后的积分初值，然后

将此初值代入动力学方程式（３），数值积分可得如

图３所示的Ｈａｌｏ轨道，其轨道周期在归一化单位

下为犜＝３．４１２２，相当于约１４．７３８６天，图中

犔ＥＭ 表示地球与月球之间的距离。

图３　微分修正初值之后的 Ｈａｌｏ轨道

Ｆｉｇ．３　Ｈａｌｏｏｒｂｉｔｗｉｔｈｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

值得注意的是，由于 Ｈａｌｏ轨道本身是不稳

定的，经过微分修正初值后获得的 Ｈａｌｏ轨道也

不是完全闭合的轨道，经过多圈积分之后仍会发

散。考虑到实际任务需求，仅依靠微分修正后的

Ｈａｌｏ轨道作为标称轨道显然无法完成较长时间

周期内的轨道维持，因此还需对微分修正后的轨

道做进一步的修正，获得一条持续时间较长的标

称轨道。

为获得满足需求的标称轨道，本文采用靶点

法对Ｈａｌｏ轨道进行了进一步的修正。靶点法的

基本思想是通过最小化目标函数犑，求解使轨道

维持在标称轨道附近所需的最小速度脉冲，其中

目标函数犑是机动速度和靶点状态相对标称轨道

偏差的加权和，具有以下形式：

犑＝Δ狏
Ｔ
犙Δ狏＋∑

狀

犽＝１

狆
Ｔ
犽犚犽狆犽＋狏

Ｔ
犽犜犽狏（ ）犽 （１１）
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式中：犙、犚犽 和犜犽 为权值矩阵；狆犽 和狏犽 为航天器

在第犽个靶点处相对标称轨道的位置和速度偏

差，可利用状态转移矩阵Φ狋犽，狋（ ）ｃ 获得

狆犽

狏
［ ］
犽

＝Φ（狋犽，狋犮）
狆ｃ

狏ｃ＋Δ
［ ］

狏
＝

　　
犃ｃ 犅ｃ

犆ｃ 犇
［ ］

ｃ

狆ｃ

狏ｃ＋Δ
［ ］

狏
（１２）

式中：狆ｃ和狏ｃ为当前时刻狋ｃ的位置和速度偏差。

将狆犽 和狏犽 代入式（１１）中，令

犑

Δ狏
＝０ （１３）

即可求得Δ狏ｍｉｎ。

根据上述原理，以微分修正所获得的 Ｈａｌｏ

轨道第一圈为基础，设计三靶点的修正策略，可以

得到图４所示的标称轨道。修正过程中，修正间

隔为０．０１犜，持续２０个周期，图５给出了速度修

正量相对于速度的比例，可以看出除个别情况外，

修正量均不超过速度的０．０４％，因此可以认为标

称轨道是连续的。

图４　标称轨道（２０周期）

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｏｒｂｉｔ（２０ｐｅｒｉｏｄｓ）

２　控制器设计

令犡＝ 狓 狔 狕 狓
·

狔
·

狕［ ］· Ｔ ，动力学方程

式（３）可写为

犡
·

＝犉（ ）犡 ＋犅狌 （１４）

式中：

图５　修正量比例

Ｆｉｇ．５　Ｒａｔｉｏｏｆｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

犉（ ）犡 ＝

狓
·

狔
·

狕
·

２狔
·

＋
Ω
狓

－２狓
·

＋
Ω
狔

Ω


熿

燀

燄

燅狕

狌＝ 狌１ 狌２ 狌［ ］３
Ｔ

犅＝ ０３×３ 犐３×［ ］３
Ｔ

其中：狌称为控制加速度。

２．１　速度跟踪的多变量黄金分割控制器

根据文献［１９］，对多输入多输出系统建立特

征模型，需输入输出同维。由于式（１４）中控制量

为３维，而为实现Ｈａｌｏ轨道维持需要对全状态（６

维）进行跟踪，因此无法对全状态建立特征模型，

故考虑仅对速度跟踪特征建模。

在采样周期Δ狋满足一定条件下，速度跟踪的特

征模型可用如下输出解耦型二阶差分方程组描述：

犡１ 犽＋（ ）１ ＝犉１（）犽犡１（）犽 ＋犉２（）犽犡１ 犽－（ ）１ ＋

犌０（）犽犝１（）犽 ＋犌１（）犽犝１ 犽－（ ）１ （１５）

式中：

犡１（）犽 ＝ 狓１（）犽 狓２（）犽 狓３（）［ ］犽 Ｔ

犝１（）犽 ＝ 狌１１（）犽 狌１２（）犽 狌１３（）［ ］犽 Ｔ

犉１（）犽 ＝

犳１１（）犽 ０ ０

０ 犳１２（）犽 ０

０ ０ 犳１３（）

熿

燀

燄

燅犽
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犉２（）犽 ＝

犳２１（）犽 ０ ０

０ 犳２２（）犽 ０

０ ０ 犳２３（）

熿

燀

燄

燅犽

犌０（）犽 ＝

犵０，１１（）犽 犵０，１２（）犽 犵０，１３（）犽

犵０，２１（）犽 犵０，２２（）犽 犵０，２３（）犽

犵０，３１（）犽 犵０，３２（）犽 犵０，３３（）

熿

燀

燄

燅犽

犌１（）犽 ＝

犵１，１１（）犽 犵１，１２（）犽 犵１，１３（）犽

犵１，２１（）犽 犵１，２２（）犽 犵１，２３（）犽

犵１，３１（）犽 犵１，３２（）犽 犵１，３３（）

熿

燀

燄

燅犽

且有当Δ狋→０时

犳１犼（）犽 →２ 犼＝１，２，３

犳２犼（）犽 →－１ 犼＝１，２，３

犵０，犼犺（）犽 →０ 犼，犺＝１，２，３

犵１，犼犺（）犽 →０ 犼，犺＝１，２，３

∑犆＝∑
２

犾＝１

犳犻犼（）犽 ＋∑
３

犺＝１

犵０，犼犺（）犽 ＋犵１，犼犺（）［ ］犽 ＝１

式（１５）中的特征参量犉１（）犽 、犉２（）犽 、犌０（）犽 和

犌１（）犽 由参数估计得到。尽管是多变量，对于

式（１５）的特征模型仍可按每路独立进行参数估

计［１９］。每一回路的特征方程可写为

狓犼（）犽 ＝犳１犼（）犽狓犼 犽－（ ）１ ＋犳２犼（）犽狓犼 犽－（ ）２ ＋

　　∑
３

犺＝１

犵０，犼犺（）犽狌１犺 犽－（ ）１ ＋

　　∑
３

犺＝１

犵１，犼犺（）犽狌１犺 犽－（ ）２ ＝
Ｔ
犼 犽－（ ）１θ^犼（）犽

（１６）

式中：

犼 犽－（ ）１ ＝［狓犼 犽－（ ）１ 狓犼 犽－（ ）２ 狌１１ 犽－（ ）１

狌１２ 犽－（ ）１ 狌１３ 犽－（ ）１ 狌１１ 犽－（ ）２

狌１２ 犽－（ ）２ 狌１２ 犽－（ ）２ ］Ｔ

θ^犼（）犽 ＝ ［^犳１犼（）犽 犳^２犼（）犽 犵^０，犼１（）犽 犵^０，犼２（）犽

　　犵^０，犼３（）犽 犵^１，犼１（）犽 犵^１，犼２（）犽 犵^１，犼３（）犽 ］
Ｔ

参数估计采用如下最小二乘递推算法：

犽犼（）犽 ＝
狆犼 犽－（ ）１犼 犽－（ ）１

λ＋
Ｔ
犼 犽－（ ）１狆犼 犽－（ ）１犼 犽－（ ）１

θ^犼（）犽 ＝θ^犼 犽－（ ）１ ＋

　　犽犼（）犽 狓犼（）犽 －
Ｔ
犼 犽－（ ）１θ^犼 犽－（ ）［ ］１

狆犼（）犽 ＝
１

λ
犐－犽犼（）犽

Ｔ
犼 犽－（ ）［ ］１ 狆犼 犽－（ ）

烅

烄

烆
１

（１７）

为了实现速度跟踪，设期望输出为犡ｒ１（）犽 ，

实 际 输 出 为 犡１（）犽 ，^犉１（）犽 、^犉２（）犽 、^犌０（）犽 和

犌^１（）犽 为参数估计值，则可设计如下黄金分割控

制控制器：

狌１（）犽 ＝－ 犌^０（）犽 ＋［ ］Λ －１［犾１^犉１（）犽 珟犢１（）犽 ＋犾２·

　　犉^２（）犽 珟犢１ 犽－（ ）１ ＋犌^１（）犽狌１ 犽－（ ）１ ］ （１８）

式中：珟犢１（）犽 ＝犡
ｒ
１（）犽 －犡１（）犽 ；犾１ ＝０．３８２、犾２ ＝

０．６１８分别为黄金分割数，文献［１９］证明，当参数

选用黄金分割数时，由控制器（１８）组成的闭环系

统动态性能较好；Λ＝ｄｉａｇλ１，λ２，λ（ ）３ 为正常值

矩阵，避免矩阵求逆过程出现奇异。

２．２　位置跟踪的犘犇控制器

为了实现 Ｈａｌｏ轨道的长期维持，除了跟踪

速度量以外，还需要实现对位置量的跟踪。上述

多变量黄金分割控制控制器设计中仅考虑的速度

误差的反馈，因此还需设计控制器引入位置误差

反馈。令犡ｒ２为期望输出，犡２为实际输出，设计如

下简单的ＰＤ控制器实现位置跟踪：

狌２ ＝狌ｐ＋狌ｄ （１９）

式中：

狌ｐ＝犓ｐ珟犢２（）犽 （２０）

其中：珟犢２（）犽 ＝犡
ｒ
２－犡２；犓ｐ ＝ｄｉａｇ（犽ｐ１，犽ｐ２，犽ｐ３）

为常值矩阵。

为了便于调节，狌ｄ采用逻辑微分，其形式为

狌ｄ犼 ＝犮犼 狓２犼（）犽 －狓２犼 犽－（ ）［ ］１ ∑

犖
犼

犻＝１

珘狔２犼 犽－（ ）［ ］犻 ２
＋ 珘狔２犼 犽－（ ）犻－珘狔２犼 犽－犻－（ ）［ ］１｛ ｝

槡
２

狌ｄ ＝ｄｉａｇ狌ｄ１，狌ｄ２，狌（ ）

烅

烄

烆 ｄ３

（２１）

式中：犮犼、犖犼为常数。

至此，可以得到最终的控制器为

狌＝狌１＋狌２ （２２）

由 ＭＩＭＯ特征模型式（１５）和黄金分割控制

器式（１８）组成的闭环系统的稳定性，一直是相关

研究学者关注的问题，其中文献［２２２３］均给出了
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闭环系统稳定的充分条件，但该充分条件仍有很

大的局限性，因此基于 ＭＩＭＯ特征模型的黄金分

割控制器的稳定性证明仍有待进一步研究和完

善。由于控制器（２２）为离散形式，而原系统（１４）

为连续模型，因此由控制器（２２）和原系统组成的

闭环系统是一个典型的混杂系统，目前关于混杂

系统稳定性证明尚无有效的工具，仍有待进一步

研究。基于以上分析，本文中暂不涉及控制器稳

定性的证明。

３　仿真结果

为了验证第２节中设计的控制器的有效性，

选取了地月犔２ 点附近的 Ｈａｌｏ轨道进行了仿真，

并与ＬＱＲ方法下的仿真结果进行了对比。设置

轨道狕向振幅为犃狕＝０．０１６６，相当于约６３９１．５

ｋｍ；周期为犜＝３．４１２２，相当于１４．７３８６天；仿

真总时长为２０个周期，约３００天。

３．１　犆犚犜犅犘模型下的仿真结果

针对地月犔２点附近的Ｈａｌｏ轨道维持控制问

题，利用第２节中设计的控制器，首先在ＣＲＴＢＰ

模型下进行了仿真。考虑到实际任务中，航天器

进入 Ｈａｌｏ轨道时，不可避免地会产生入轨误差，

导致实际轨道偏离标称轨道，因此，仿真时设置了

初始位置误差和速度误差，其大小为

Δ犡０ ＝ ０．０００１ ０．０００１ ０．［ ］０００１ Ｔ

Δ犞０ ＝ ０．０００１ ０．０００１ ０．［ ］０００１
烅
烄

烆
Ｔ

约相当于国际单位制下的：

Δ犡０ ＝ ３８．４４ｋｍ ３８．４４ｋｍ ３８．［ ］４４ｋｍ Ｔ

Δ犞０ ＝ ０．１ｍ／ｓ ０．１ｍ／ｓ ０．１ｍ／［ ］ｓ
烅
烄

烆
Ｔ

设置系统采样周期为Δ狋＝０．００１，仿真结果

如图６所示。

位置误差曲线和速度误差曲线如图７（ａ）和

７（ｂ）所示。由图７（ａ）可以看出，采用黄金分割控

制器和ＰＤ控制器的情况下，位置和速度误差均

在很短时间内收敛到０；而采用ＬＱＲ的情况下，

速度误差虽然仍能很快收敛，但位置误差则表现

出明显的震荡。

稳态后采用两种控制器情况下的位置和速度

误差均值如表１所示。由表中数据可以看出，相

比于ＬＱＲ方法，采用本文设计的黄金分割控制

器和ＰＤ控制器进行轨道维持，位置误差均值和

速度误差均值均有显著下降，由此可以说明本文

设计的控制器相比于ＬＱＲ方法具有更高的控制

精度。

控制加速度曲线如图７（ｃ）所示。可以看出，

采用黄金分割控制器和ＰＤ控制器情况下，控制

加速度最大值出现在起始时刻，之后很快趋向于

０；而采用ＬＱＲ方法情况下，控制加速度则一直

相对较小。对控制加速度进行时间积分可得到轨

道维持过程中所需要的速度增量，如表２所示。

图６　ＣＲＴＢＰ模型下维持结果

Ｆｉｇ．６　ＳｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｕｎｄｅｒＣＲＴＢＰｍｏｄｅｌ
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图７　位置误差、速度误差和控制加速度（ＣＲＴＢＰ）

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ，ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓ

ａｎｄｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ（ＣＲＴＢＰ）

表１　位置和速度误差均值（犆犚犜犅犘）

犜犪犫犾犲１　犃狏犲狉犪犵犲狊狅犳狆狅狊犻狋犻狅狀犪狀犱狏犲犾狅犮犻狋狔犲狉狉狅狉狊

（犆犚犜犅犘）

误差 控制器 狓轴 狔轴 狕轴

位置误差

均值／ｍ

黄金分割＋ＰＤ １０．３４５９ ７．４２３４ ０．８２６９

ＬＱＲ １１００７ ２６５５７ １１２４

速度误差

均值／（ｍ·ｓ－１）

黄金分割＋ＰＤ ０．００１５ ０．００１２ ０．０００２

ＬＱＲ ０．０７０１ ０．０８６１ ０．００５１

　　 表２　速度增量（犆犚犜犅犘）

犜犪犫犾犲２　犞犲犾狅犮犻狋狔犻狀犮狉犲犿犲狀狋（犆犚犜犅犘）

项目 控制器
速度增量／（ｍ·ｓ－１）

狓轴 狔轴 狕轴 总增量

２０个

周期

黄金分

割＋ＰＤ
３８．３７６０ ８０．５２１０ ３４．２６４５ ９５．５１３０

ＬＱＲ ３０．３６４８ ８．７３２６ ２．１８２９ ３１．６７０８

第１

周期

黄金分

割＋ＰＤ
２１．０５７３ ６２．３６２８ ３２．００７６ ７３．１９１７

ＬＱＲ １．７１３２ ０．６５５８ ０．２９７９ １．８５８５

稳态平

均速度

增量

黄金分

割＋ＰＤ
０．９０６２ ０．９５５７ ０．１１８８ １．３２２４

ＬＱＲ １．５０８０ ０．４２５１ ０．０９９２ １．５６９９

　　从表２中数据可以看出，２０个周期的仿真过

程中，采用本文设计的控制器，所需要的总速度增

量为９５．５１３０ｍ／ｓ，采用ＬＱＲ方法所需要的总速

度增量为３１．６７０８ｍ／ｓ。由于仿真初值加入了入

轨误差，起始阶段为了克服初始误差，需要比较大

的控制加速度，同时，由于参数辨识未收敛，也会

导致初始控制量较大，采用本文设计的控制器时，

第一个周期所需要的速度增量为７３．１９１７ｍ／ｓ，

相比于ＬＱＲ方法下的１．８５８５ｍ／ｓ，控制消耗较

大。而达到稳态后，采用本文设计的控制器时，每

个周期所需要平均速度增量则仅为１．３２２４ｍ／ｓ，

相比于第１周期有显著降低；而采用ＬＱＲ方法，稳

态后平均每个周期所需的速度增量为１．５６９９ｍ／ｓ，

相比于第１周期也有所下降，但仍高于采用本文

设计的控制器时的所需的速度增量。

由此可知，在ＣＲＴＢＰ模型下，相比于ＬＱＲ方

法，利用第２节所设计的控制器进行轨道维持，可

实现精度较高的控制效果，且进入稳态后，控制消

耗较小。另外，提高入轨精度，减小入轨时的位置

和速度误差，可以显著降低起始阶段的控制消耗。

３．２　犅犆犚犉犅犕模型下的仿真结果

为验证控制器在太阳引力摄动影响下的有效

性，本文基于ＢＣＲＦＢＭ模型，利用第２节设计的

控制器以及ＬＱＲ方法分别进行了仿真。仿真过

程中，仍然考虑了入轨误差的影响，初始误差大小

与式（２３）相同，采样周期同３．１节，初始时刻太阳

相位角取θ４０ ＝０。仿真结果如图８所示。

图８　ＢＣＲＦＢＭ模型下维持结果

Ｆｉｇ．８　ＳｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒＢＣＲＦＢＭｍｏｄｅｌ

位置误差曲线、速度误差曲线以及控制加速

度曲线如图９所示。可以看出，采用第２节设计

的控制器时，位置和速度误差同ＣＲＴＢＰ模型下

的仿真结果一样，均能在很短时间内收敛到０；而

采用ＬＱＲ方法时，位置误差和速度误差均呈现

明显的震荡，不能收敛。

稳态后采用两种控制器情况下的位置和速度
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图９　位置误差、速度误差以及控制加速度曲线

（ＢＣＲＦＢＭ）

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ，ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓ

ａｎｄｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ（ＢＣＲＦＢＭ）

误差均值如表３所示。由表中数据可以看出，采

用第２节设计的黄金分割控制器和ＰＤ控制器进

行轨道维持时，相比于初始误差，位置误差均值和

速度误差均值仍能维持在较低的水平；而采用

ＬＱＲ方法时，位置和速度误差均值相比于初始误

差均有较大幅度上升。由此可以再次说明本文设

计的控制器在控制精度方面的优势。

表３　位置和速度误差均值（犅犆犚犉犅犕）

犜犪犫犾犲３　犃狏犲狉犪犵犲狊狅犳狆狅狊犻狋犻狅狀犪狀犱狏犲犾狅犮犻狋狔犲狉狉狅狉狊

（犅犆犚犉犅犕）

误差 控制器 狓轴 狔轴 狕轴

位置误差／

ｍ

黄金分

割＋ＰＤ
７１．８６２３ ７３．４８３２ １．３６５１

ＬＱＲ １２０３３０ ４２３４７０ ４３３００

速度误差／

（ｍ·ｓ－１）

黄金分

割＋ＰＤ
０．００１７ ０．００２３ ０．０００２

ＬＱＲ ０．７０３５ ２．１５３３ ０．２１５０

　　从控制加速度曲线图可以看出，与ＣＲＴＢＰ

模型下的仿真结果类似，采用第２节设计的控制

器时，由于存在初始误差，且参数辨识尚未收敛，

控制加速度在起始时刻较大，之后很快趋向于０；

而采用ＬＱＲ方法，控制加速度一直比较平稳。

对控制加速度进行时间积分可得到轨道维持

过程中所需要的速度增量，如表４所示。从表中

数据可以看出，２０个周期的仿真过程中，采用第２

节设计的控制器时，所需要的总速度增量为

７４５．０２４６ｍ／ｓ；由于仿真初值加入了入轨误差，起

始阶段为了克服初始误差，同时由于参数辨识未收

敛，需要比较大的控制加速度，第１周期所需要的

速度增量为１３０．０３７４ｍ／ｓ；达到稳态后，每个周期

所需要平均速度增量则仅为３３．１６６３ｍ／ｓ，相

表４　速度增量（犅犆犚犉犅犕）

犜犪犫犾犲４　犞犲犾狅犮犻狋狔犻狀犮狉犲犿犲狀狋（犅犆犚犉犅犕）

项目 控制器
速度增量／（ｍ·ｓ－１）

狓轴 狔轴 狕轴 总增量

２０个

周期

黄金分

割＋ＰＤ
４８２．２１１７５６７．５９２６１９．２９２３ ７４５．０２４６

ＬＱＲ ４７９．２８２１３７７．４９９４２３．５８１８ ６１０．５５１６

第１

周期

黄金分

割＋ＰＤ
３５．６８３９ １２４．３２８３１３．３７３７ １３０．０３７４

ＬＱＲ ２５．１１９８ １６．８７７３ １．３７４９ ３０．２９４２

稳态平

均速度

增量

黄金分

割＋ＰＤ
２３．５０１５ ２３．３２９７ ０．３１１５ ３３．１６６３

ＬＱＲ ２３．９０３３ １８．９８０１ １．１６８８ ３０．５４４７
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比于第１周期有显著降低。而采用 ＬＱＲ方法

时，所需的总速度增量、第１周期所需的速度增量

以及稳态后每个周期所需要的平均速度增量，分

别为６１０．５５１６、３０．２９４２和３０．５４４７ｍ／ｓ，相比于

使用本文设计的控制器情况下均有所下降。

与ＣＲＴＢＰ模型下仿真结果对比可以看出，

采用第２节设计的控制器时，在轨道维持过程中

引入太阳引力摄动，所需要的速度增量提升了一

个数量级；狓轴和狔 轴的位置跟踪误差同样也提

升了一个数量级，分析原因，主要在于太阳引力摄

动主要作用于航天器狓轴和狔轴运动，对狕轴运

动则影响不大，但考虑到 Ｈａｌｏ轨道本身尺度较

大，这样的位置误差仍是可以接受的；狕轴的位置

跟踪误差以及三轴的速度跟踪误差则与ＣＲＴＢＰ

下的仿真结果相差不大。同时，与ＣＲＴＢＰ模型

下的仿真结果类似，提高入轨精度，起始阶段的控

制消耗有望进一步降低。而采用ＬＱＲ方法时，

虽然控制消耗有所下降，但其在消除跟踪误差方

面表现很差，因此综合来看，在达到稳态后，本文

设计的控制器仍具有优势。

从仿真位置和速度误差来看，本文所设计的

控制方法是一种跟踪精度较高的策略。在 Ｈａｌｏ

轨道的维持控制中，控制精度与控制消耗互相制

约，更高的控制精度通常也意味着更高的控制消

耗。此外，根据文献［２４］中的研究结论，标称轨道

的精确度与控制消耗密切相关。标称轨道越精

确，维持控制所需要的控制消耗则越低。本文所

采用的基准 Ｈａｌｏ轨道是在ＣＲＴＢＰ模型下修正

的结果，对于考虑太阳引力的ＢＣＲＦＢＭ 模型下

的维持控制来说，精确度不够。若能采用更精确

的标称轨道，维持控制所需的总的速度增量有望

进一步降低。

４　结　论

本文首先基于Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ三阶近似解析解、

微分修正及打靶法获得了ＣＲＴＢＰ模型下的地月

犔２ 点附近的标称 Ｈａｌｏ轨道，然后设计了基于特

征模型理论速度跟踪的黄金分割控制器以及位置

跟踪的ＰＤ控制器，最后分别在ＣＲＴＢＰ模型和

ＢＣＲＦＢＭ下进行了地月犔２ 点 Ｈａｌｏ轨道维持控

制仿真，并与ＬＱＲ方法下的仿真结果进行对比，

验证了控制器的有效性。通过分析仿真结果，可

以得到以下结论：

１）在ＣＲＴＢＰ模型下，仿真结果跟踪精度较

高，控制消耗很小。

２）在ＢＣＲＦＢＭ 模型下，位置跟踪精度有所

下降，但相比于 Ｈａｌｏ轨道的尺度，仍然可以接

受；但由于太阳引力作用以及标称轨道精度影响，

控制消耗显著增大。

３）提高入轨精度，可以显著降低起始阶段的

控制消耗。
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［７］　周天帅，李东，陈新民，等．国外日地动平衡点卫星应用

及转移轨道实现方式［Ｊ］．导弹与航天运载技术，２００５，

５：３０３４．

ＺＨＯＵＴＳ，ＬＩＤ，ＣＨＥＮＸＭ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｆｏｒ

ｅｉｇｎｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓｏｆＳｕｎＥａｒｔｈｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓａｎｄｍａｎｎｅｒｓ

ｏｆｔｒａｎｓｆｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ［Ｊ］．ＭｉｓｓｉｌｅｓａｎｄＳｐａｃｅＶｅｈｉｃｌｅｓ，

２００４，５：３０３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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［８］　ＦＡＲＱＵＨＡＲＲＷ．Ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｕｓｅｏｆｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｒ］．ＷａｓｈｉｎｇｔｏｎＤ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９７０．

［９］　ＬＯＭ Ｗ．Ｔｈｅｉｎｔｅｒｐｌａｎｅｔａｒｙｓｕｐｅｒｈｉｇｈｗａｙａｎｄｔｈｅｏｒｇｉｎｓ

ｐｒｏｇｒａｍ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥ ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００２．

［１０］　李明涛．共线平动点任务节能轨道设计与优化［Ｄ］．北

京：中国科学院，２０１０：２３．

ＬＩＭＴ．Ｌｏｗｅｎｅｒｇｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒ

ｃｏｌｌｉｎｅａｒｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｍｉｓｓｉｏｎｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１０：２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］　ＳＨＩＲＯＢＯＫＯＶ Ｍ，ＴＲＯＦＩＭＯＶ Ｓ，ＯＶＣＨＩＮＮＩＫＯＶ

Ｍ．Ｓｕｒｖｅｙｏｆｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ

ｏｒｂｔｉｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，

２０１７，４０（５）：１０８５１１０５．

［１２］　ＳＩＭＯＣ，Ｇ?ＭＥＺＧ，ＬＬＩＢＲＥＪ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｏｆ

ａｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃｈａｌｏｏｒｂｉｔｕｓｉｎｇｉｎｖａｒｉａｎｔｍａｎｉｆｏｌｄｓ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＳｅｃｏｎｄＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ

ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ．Ｄａｒｍｓｔａｄｔ：ＥＳＡ，１９８６．

［１３］　ＢＲＥＡＫＷＥＬＬＪＶ，ＫＡＭＥＬＡＡ，ＲＡＴＮＥＲＭＪ．Ｓｔａ

ｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｆｏｒａｔｒａｎｓｌｕｎａｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＣｅｌｅｓｔｉａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ，１９７４，１０：３５７３７３．

［１４］　ＨＯＷＥＬＬＫＣ，ＰＥＲＮＩＣＫＡＨＪ．Ｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｍｅｔｈ

ｏｄｆｏｒｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，

ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，１９９３，１６（１）：１５１１５９．

［１５］　ＬＩＡＮＹ，ＧＯＭＥＺＧ，ＭＡＳＤＥＭＯＮＴＪＪ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｔｉｏｎ

ｋｅｅｐｉｎｇｏｆｒｅａｌＥａｒｔｈＭｏｏｎｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｒｂｉｔｓｕｓｉｎｇ

ｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｎ

ＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ ＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１４，１９

（１０）：３７９２３８０７．

［１６］　ＮＡＺＡＲＩＭ，ＡＮＴＨＯＮＹＷ，ＢＵＴＣＨＥＲＥＡ．Ｃｏｎｔｉｎｕ

ｏｕｓｔｈｒｕｓｔｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｉｎＥａｒｔｈＭｏｏｎ犔１ ｈａｌｏｏｒｂｉｔｓ

ｂａｓｅｄｏｎＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌａｎｄＦｌｏｑｕｅｔｔｈｅｏｒｙ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ／

ＡＡＳＡｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＳｐｅｃｉａｌｉｓｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ，ＶＡ：

ＡＩＡＡ，２０１４．

［１７］　徐明，徐世杰．Ｈａｌｏ轨道维持的线性周期控制策略［Ｊ］．

航天控制，２００８，２６（３）：１３１８．

ＸＵＭ，ＸＵＳＪ．Ｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｈａｌｏｏｒｂｉｔｉｎ

ｌｉｎｅａｒｐｅｒｉｏｄｉｃｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，２００８，２６

（３）：１３１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］　孟斌．基于特征模型的高超声速飞行器自适应控制研究

进展［Ｊ］．控制理论与应用，２０１４，３１（１２）：１６４０１６４９．

ＭＥＮＧＢ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｈｙｐｅｒ

ｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ

＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１４，３１（１２）：１６４０１６４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］　吴宏鑫，胡军，解永春．基于特征模型的智能自适应控制

［Ｍ］．北京：中国科学技术出版社，２００９：１２．

ＷＵＨＸ，ＨＵＪ，ＸＩＥＹＣ．Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｉｎ

ｔｅｌｌｉｇｅｎｔａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，２００９：１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］　ＲＩＣＨＡＲＤＳＯＮＤＬ．Ａｎａｌｙｔｉｃｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｐｅｒｉｏｄｉｃｏｒ

ｂｉｔｓａｂｏｕｔｔｈｅｃｏｌｌｉｎｅａｒｐｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＣｅｌｅｓｔｉａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

１９８０，２２：２４１２５３．

［２１］　ＰＯＰＥＳＣＵＭ，ＣＡＲＤＯＳＶ．Ｔｈｅｄｏｍａｉｎｏｆｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅｃｌａｓｓｏｆｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｈａｌｏｐｅｒｉｏｄｉｃｏｒｂｉｔｓ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，１９９５，３６（４）：１９３１９６．

［２２］　齐春子，吴宏鑫，吕振铎．多变量全系数自适应控制系统

稳定性的研究［Ｊ］．控制理论与应用，２０００，１７（４）：４８９

４９４．

ＱＩＣＺ，ＷＵＨＸ，ＬＶＺＤ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｍｕｌ

ｔｉｖａｒｉａｂｌｅａｌｌｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｃｏｎ

ｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０００，１７（４）：４８９４９４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］　ＳＵＮＤ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｇｏｌｄｅｎｓｅｃｔｉｏｎａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎ

ｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅ

Ｃｈｉｎａ：ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１７，６０（９）：０９２２０５．

［２４］　ＬＩＣ，ＬＩＵＧ，ＨＵＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒｃｏｌｌｉｎｅａｒｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｒｂｉｔｓｕｓｉｎｇ ＮＭＰＣ［Ｃ］∥

ＡＡＳ／ＡＩＡＡ ＡｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＳｐｅｃｉａｌｉｓｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅ

ｓｔｏｎ，ＶＡ：ＡＩＡＡ，２０１５．

（责任编辑：苏磊）
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犆犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮犿狅犱犲犾犫犪狊犲犱狊狋犪狋犻狅狀犽犲犲狆犻狀犵犮狅狀狋狉狅犾犳狅狉犎犪犾狅狅狉犫犻狋

ＺＨＡＮＧＢｉｎ，ＺＨＯＵＪｉｎｇ

犅犲犻犼犻狀犵犐狀狊狋犻狋狌狋犲狅犳犆狅狀狋狉狅犾犈狀犵犻狀犲犲狉犻狀犵，犅犲犻犼犻狀犵１００１９０，犆犺犻狀犪

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｏｒｂｉｔｓａｒｏｕｎｄｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｈａｖｅａｋｅｙｖａｌｕｅｉｎｆｕｔｕｒｅｄｅｅｐｓｐａｃｅｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｄｕｅｔｏｔｈｅｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

ｏｆｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ，ｅｘｐｌｏｒｅｒｓｔｈａｔａｒｅｒｕｎｎｉｎｇｏｎｔｈｅｏｒｂｉｔｓａｒｏｕｎｄｔｈｅｍｗｉｌｌ，ｉｆｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ，ｄｅｖｉａｔｅａｔａｈｉｇｈｓｐｅｅｄ．Ａｓ

ａｒｅｓｕｌｔ，ｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｉｓｅｓｓｅｎｔｉａｌｉｎｐｒａｃｔｉｃａｌｍｉｓｓｉｏｎｓ．ＴｏｓｏｌｖｅｔｈｅｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅｐｅｒｉｏｄｉｃａｌＨａｌｏｏｒｂｉｔｓ

ａｒｏｕｎｄＥａｒｔｈＭｏｏｎ犔２ｐｏｉｎｔ，ａｂａｓｅｌｉｎｅｏｒｂｉｔｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄｔｈｒｏｕｇｈＲｉｃｈａｒｄｓｏｎｔｈｒｅｅｏｒｄｅｒａｎａｌｙｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎ，ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ，ａｎｄｔａｒｇｅｔｓｈｏｏｔｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ．Ｔｈｅｎ，ａｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｇｏｌｄｅｎｓｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｖｅ

ｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄａＰＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｗｅｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄｕｎｄｅｒｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ

ｔｈｒｅｅｂｏｄｙｍｏｄｅｌａｎｄｂｉｃｉｒｃｕｌａｒｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｆｏｕｒｂｏｄｙｍｏｄｅｌ．Ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｕｎｄｅｒｂｏｔｈｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅｓ，ｔｈｅｔｒａｃｋｉｎｇａｃｃｕ

ｒａｃｙｗａｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎ１００ｍｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄ０．００３ｍ／ｓｉｎｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｗｈｉｌｅｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｂｉｃｉｒｃｕｌａｒｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ

ｆｏｕｒｂｏｄｙｍｏｄｅｌｗａｓａｎｏｒｄｅｒｏｆｍａｇｎｉｔｕｄｅｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｔｈｅｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｔｈｒｅｅｂｏｄｙｍｏｄｅｌ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ；Ｈａｌｏｏｒｂｉｔｓ；ｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇ；ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｍｏｄｅｌ；ｇｏｌｄｅｎｓｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ；ＰＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

犚犲犮犲犻狏犲犱：２０１９０６１０；犚犲狏犻狊犲犱：２０１９０７１５；犃犮犮犲狆狋犲犱：２０１９０８２７；犘狌犫犾犻狊犺犲犱狅狀犾犻狀犲：２０１９１００９　１５：２４

犝犚犔：ｈｔｔｐ：／／ｈｋｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ／ＣＮ／ｈｔｍｌ／２０１９１１２０．ｈｔｍｌ

犆狅狉狉犲狊狆狅狀犱犻狀犵犪狌狋犺狅狉．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｕｊｉｎｇ＿ｂｉｃｅ＠１２６．ｃｏｍ


