




地外空间作为人类探索未知世界、开展探测活动的主要对象，逐渐成为世界

各国研究的重点。空间无人系统更是在整个过程中起到了关键作用。展望未来，

具有智能化、自主化的空间无人系统是下一步技术发展的必然趋势，它将会对空

间探测任务、探测模式以及探测意义做出巨大改变。

在此背景下，本刊特邀请哈尔滨工业大学郭继峰教授担任专刊主编，推出

“空间无人系统”专刊。专刊收录文章 9篇，内容涉及系统综述以及行星车、在轨

服务星群、组合航天器等技术研究。希望借助本次专刊，深入探讨空间无人系统

的理论方法、关键技术和应用前景，为相关专家学者的研究工作、企业和有关部

门决策提供学术和技术参考，推动空间无人系统技术进一步发展。
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火星探测陆空协同无人系统的研究发展分析

王 涛
（中山大学智能工程学院，广州 510006）

摘 要：无人探测器着陆火星执行复杂探测任务已经成为当前国际深空探测的研究热点。首先对陆空协同

合作的无人系统技术与应用研究现状进行总结阐述，展望陆空协同无人系统的发展趋势；随后阐述了火星地面

与大气环境条件，对应用于火星探索的地面探测车和旋翼无人机系统研究进行了综合评述，着重探讨了火星探

索陆空自主协同无人系统的技术发展趋势。综述表明，在未来更多执行行星无人探测任务的设计中，发展并强

化无人系统陆空智能协同合作能力，有助于提高行星探测任务的执行效率，协同合作提高无人系统的生存保障

能力。

关键词：火星探测；作业环境；探测车；无人飞行器；陆空协同；自主行为
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Study of the Ground-Aerial Cooperative Unmanned Systems
Applications for the Exploration of Mars

WANG Tao
（School of Intelligent Engineering Systems，Sun Yet-sen University，Guangzhou 510006，China）

Abstract: Unmanned spacecraft landing on Mars to carry out complex exploration missions has become a research
hotspot of international deep space exploration. Firstly，looking forward to the development trend of land air cooperative
unmanned system，the research status of unmanned system technology and application in the field of land air cooperation
are summarized. Then，the ground and atmospheric environment conditions of Mars are discussed，and the research of
ground Rover and rotor UAV system used for Mars exploration is comprehensively reviewed，with emphasis on the research
of land air autonomous cooperative unmanned system for Mars exploration technology development trend. The summary
shows that in the future，developing and strengthening the capability of land and air intelligent cooperation of unmanned
system is helpful to improve the execution efficiency of planetary exploration mission and enhance the survival support
ability of unmanned systems.

Key words: Mars Exploration； Operation Environment； Exploration Vehicle； Unmanned Aerial Vehicle；
Ground-air Cooperation；Autonomous Behavior

1 引 言

早在 1962年，从苏联开始，人类启动了首次火

星探测任务，向火星发射了火星 1号探测器，然而

该探测器在飞行至距地球一亿多公里时与地面失

去联系，第一次人类探测火星任务以失败告终。直

到 1971年，苏联再次发射火星 2号探测器，探测器

成功登陆火星表面。随后，1976年美国发射了海盗

1号和海盗 2号火星探测器，以卫星着陆器的形式

降落火星表面。1997年 7月 4日，美国探路者号火

星探测车登陆火星表面，首次执行探测任务。之后

美国又陆续发射了勇气号、机遇号、好奇号和洞察
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者号火星车，均在火星表面成功着陆。中国于2020
年 7月 23日成功使用长征五号大推力运载火箭把

天问 1号火星探测器送往地火转移轨道，如 7个月

后成功登陆火星，必将对我国未来深空行星探测任

务产生深远的影响。另一方面，2020年夏天，美国

NASA再次向火星投放毅力号探测车，同时附加安

装在探测车上还有一架无人机 Ingenuity，用于协同

地面车辆提前规划制定行进路线，以及寻找需要探

索的区域。

很多火星探测的研究论著集中探讨火星大气

的环境和陆地表面情况［1-3］，包括对着陆火星的气

动特性分析［4-9］，针对火星探测地面车系统［10-16］进行

研究，也有学者对火星探测无人机系统［17-19］进行了

初步的技术探索研究。Balarm等［20］对NASA即将执

行首次飞行任务的无人直升机的设计及全尺寸原

型机测试验证进行了总结描述，火星大气层内无人

飞行系统进行探测作为一种全新的探测器，将能够

提供超越轨道卫星、陆地探测车的能力，可以大幅

增强陆地探测安全执行任务能力，提供更远距离和

可行驶区域、可探索区域的预先探索定位。我们可

以称之为火星探测陆空协同无人系统。近年来，大

量的研究集中在同域空间协同无人系统应用［21-25］，

但是，陆空协同的无人系统相关应用研究成

果［26-28］，对火星地面探测提供了更有前景的探测器

结构。本文将从阐述对地面探测车和无人飞行器

设计有重要关联的火星陆地和大气环境开始，展开

对地面探测车和无人火星飞行器的研究，以及对陆

空协同系统技术的研究探讨，最后给出行星探测陆

空协同无人系统技术发展趋势。

2 火星环境

到目前为止，人类向火星发射了近40颗各类型

的探测器，着陆探测任务仅有 8次获得成功。为了

确保火星探测器成功着陆，非常有必要进行火星自

然地表环境以及大气环境的研究［29-31］与模拟［4，10］，

用于测试火星着陆探测系统。

2. 1 地面环境地面环境

从美国发射的多颗着陆探测器传回的情况总

结来说，火星基本上是荒漠行星［31］，其表面覆盖着

松散的颗粒或砂砾石块，图 1为NASA的机遇号传

回的着陆点——毅力谷附近的火星地貌图。

火星虽然是一颗地质活动并不活跃的行星，但

是目前的环境探测信息显示，火星地形地貌特征具

有多样性，表现为严重的坑化，有高山、峡谷、大小

坑地形、盾形火山、河床、平地等，起伏跌宕，变化很

大；表面严重风化，有各种沙丘；另外还有独特的极

地形貌［30］。这些地形地貌与着陆探测器系统的降

落地点选择紧密相联，决定了探测器行进中的危险

障碍风险和可持续探测任务的能力。

另一方面，火星表面土壤表现为与月壤类似的

特征［32］，其颗粒直径范围比较广，表层的颗粒直径

比月壤表层的颗粒直径要大，但是火星土壤密度比

较小。相较于月壤，火星表层容重总体上偏小，火

星土壤的内摩擦角要比月球土壤的内摩擦角小，火

星土壤的承载力和月球接近，如图2和图3所示，火

星土壤与月壤的松软程度比较接近，这对火星探测

地面车辆系统研制具有重要的参考意义。

火星尘埃主要组成成分为极细粒的硅酸盐颗

粒物，会在火星地表随风迁移，探测器的研发需要

图 1 NASA机遇号传回的火星地貌图

Fig. 1 Opportunity’s view of Martian ground texture

图 2 好奇号行驶后留下土壤车辙痕迹

Fig. 2 Curiosity’s view of Martian dune after crossing it
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考虑这种物质对火星探测器的光学部件可能产生

的威胁以及火星探测器寿命的影响，尘埃沉积为太

阳能电池板以及裸露在火星环境中的其他硬件设

备的效率和寿命带来极大挑战，勇气号曾因为太阳

能电池板蒙尘，电力持续下降导致供电系统瘫

痪［33］。另外，火星上极有可能存在含有磁性物质的

土壤和尘埃，磁性的监测也将为无人系统仪器正常

工作提供重要信息。

2. 2 大气环境大气环境

本文针对行星探测可能存在的陆空系统应用

选择开展相关研究探讨，刘高同等［18］对火星表面大

气环境特性进行了模拟仿真研究，设计合理有效的

行星探测无人飞行系统亟需可靠的火星大气地面

模拟装置，以提供试验基础保障。

已有的火星探测器数据表明，火星表面大气环

境呈现出稀薄、干燥、严寒、风沙大、沙尘暴频繁的

特点，并且处于低气压和低温状态（如图4），这些问

题是火星着陆无人探测系统必须面对和克服的问

题。火星表面大气压强只有地球的 0. 6%，而且主

要成分CO2占全部气体的95. 97%，大气中还夹带着

大量沙尘。因此，在这种环境下，火星探测无人系

统所搭载仪器与周围环境需要进行热平衡研究。

火星每天都处于一个巨大的热循环，火星温度

在-110℃~+30℃的范围变化，对于探测器电子系

统、机械系统等带来了严峻的挑战，风暴引起的沙

尘会覆盖洞察号的太阳能电池板，使得电力不足，

从而导致探测系统机械臂无法继续进行精准的操

控，这些在工程设计过程中都是需要克服的问题。

3 火星探测无人系统

3. 1 地面探测车地面探测车

行星表面深度探测中最具科学价值的信息通

常来源于复杂/极端地形探测，相较于在轨飞行的

探测器，小型化地面探测车成为人类执行星表探测

任务的备受关注的手段［34］，目前为探测月球、火星、

小行星而研发的小型星表无人探测系统已经有很

多代表性应用［35］。目前为止成功登陆火星的无人

地面探测系统见表1。
旅居者号探测车是探路者任务使用的地面火

星车，采用地面站遥控方式，地火之间通信时延使

得地面人员不能实时控制旅居者号，其有限的自主

体现在自主地形穿越、突发事件处理和资源管理。

勇气号和机遇号的控制方式是短距离内自主导航

和地面遥操作任务执行，两者的自主性实现了数小

时内的无人监测、复杂地形的运动控制等。好奇号

工作模式是长距离自主导航和任务遥操作，车载强

大的实时软件维护能力，并在火星上行驶过程中执

图3 中国探月工程玉兔2号留下的车辙

Fig. 3 Yutu2’s view of the Moon’s Mare Imbrium region
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行高效路径规划决策，以及在采样过程中对机构实

现自主精准控制［36-37］。随着多源异构传感器、车载

计算机、大容量长效动力电池和自主导航控制算法

的飞速发展，火星地面探测车的自主能力越来越

强，可以独立自主完成复杂的科学探测任务，所需

人工干预越来越少，正在向自主智能型火星车发

展。尽管如此，勇气号、机遇号以及好奇号都曾经

出现过探测信息不够、控制不及时导致的深陷火星

坑；损坏科学仪器和车辆行走系统等问题，无法执

行更多更深度的探测任务。

3. 2 火星无人飞行系统火星无人飞行系统

火星大气稀薄、环境低压，对无人火星飞行系

统的设计和应用提出了巨大的挑战，虽然无人地面

系统无法解决视野局限性、满足地形地貌大范围高

精度测量等高价值行星探索需求的问题，火星无人

飞行系统相关研究仍然备受科学与工程研制者的

关注。赵鹏越等［17］对研究旋翼火星无人机特性和

应用可行性进行了总结阐述，并对火星无人机的飞

行气动特性和导航控制系统集成方案进行了说明。

姚克明等［38-42］对火星无人机的旋翼升阻动力特性、

建模、视觉景象导航以及自主任务规划与控制等关

键技术进行了探索研究。Balarm等［20］对NASA即将

随Mars 2020任务实施首次火星大气层内飞行的火

星直升机的技术和地面测试试验进行详细阐述。

火星旋翼直升机技术是非常令人期待的技术

之一，其将完成低重力、低气压和稀薄大气内的火

星飞行任务。火星无人机的质量不到 1. 8kg，在火

星上，由于重力的不同，它将重约 680g。机身和垒

球差不多，它的双桨叶将穿过稀薄的火星大气层，

以每分钟近 3000转的速度旋转，速度大约是陆地

车的 10倍。为了应对夜间达到-90°C的刚性火星

温度，无人机还配备了可通过太阳能电池板充电的

锂离子电池和加热系统。这架小型旋翼直升机安

装在毅力号火星探测车的腹部，其设计目的是验证

此种行星探测无人飞行系统是否可以在地球以外

的地方使用，类似的设备可能在未来十年用于探索

土卫六等地外行星，这将是第一架在其他星球上飞

行的飞行器，在着陆后以毅力号为载机母舰进行固

定。通过探测车协助寻找到合适的区域后，才会开

始执行试飞任务，直升机将在30天内完成最多5次
飞行测试，升空后将为毅力号提供更多可探测区

域、可行驶区域以及地形地貌等相关数据，可供无

人地面探测车执行安全路径规划和更高精度的导

航与控制使用。

其关键技术包括：

（1）叶片设计技术

火星引力只有地球的 38%，因此无人机不需要

产生与地球上相同的悬浮力。另一方面因为火星的

大气密度只有地球大气层的 1%。火星飞行器的飞

行雷诺数（Re）约为103~104，要比地球上的飞行器的

飞行雷诺数小两个量级，因此火星直升机就相当于

在地面高空约 30公里上飞行［43］。火星上无人直升

机的旋翼只能选择高达3000转/分的旋转速度来产生

足够的升力，这对旋翼叶片的设计提出了新要求。

（2）不依赖卫星导航的导航控制技术

火星稀薄的大气导致火星无人直升机的飞行

姿态调整过程比较迟缓。火星上的风、沙尘暴等也

表 1 已经着陆火星地面探测车系统运行状况统计表

Table 1 The statistics of launched rovers on Mars
着陆时间

1997.7.4

2004.1.4

2004.1.25

2008.5.25

2012.8.6
2018.11.26

名称

旅居者

勇气号

机遇号

凤凰号

好奇号

洞察号

着陆点

克里斯平原

阿瑞斯谷

古谢夫陨石坑

火星某

平原表面

北极地区

盖尔坑

极乐平原

运行状态

1997.9.27结束，期间多次发

生失去通信联系

2009年5月，在通过特洛伊沙

地时，车轮陷入软土，此后转

入静态观测平台，2011年5月
25日结束任务。

2018年6月火星沙尘暴，失去

联系

2008.11.2失去联系前完成任

务目标，2010.5.24确认损毁

运行中，尝试冲出坑

使用中

太阳能帆板 通信天线

转子叶片

机身-电力电子和传
感器保温箱

着陆腿

推进电机
及控制连杆

图 5 火星旋翼无人直升机的结构组成示意图

Fig. 5 The scheme of Mars helicopter
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将严重影响火星无人机飞行稳定性，这要求无人机

对变化的环境能够进行快速调整，以保证其飞行安

全。此外，火星无人机要具备很强的自主判断和执

行能力，不能完全依赖地面遥操作控制，避免通信

延迟造成不可预测的事故。火星无人机飞行要能

够以火星漫游车或火星卫星作为时空基准，实现自

主导航定位，并能够回归无人探测车母港固定。因

此，火星无人机的控制方法必须考虑低气压气动特

性，具备较高的抗环境干扰能力。

（3）飞行环境安全控制技术

火星白天的温度最高可达30℃左右，但夜间温

度可以降至-90℃。因此，火星无人机载各种器件

必须能够经受反复的冷热交替，无人机具备可靠的

机载实时热控系统，以保障控制系统正常运作。此

外，火星上的沙尘暴问题导致的太阳能电池无法充

电亦需要进行控制；而沙尘会导致火星直升机很薄

的旋翼叶片加速磨损，从而导致飞行器寿命降低。

这些都是环境安全控制技术需要考虑的。

（4）地面测试试验技术

由于火星与地球之间重力场不同、大气密度偏

差巨大等问题，在地面模拟火星无人直升机在火星

上的飞行环境面临重大挑战。地面试验技术要求

尽可能模拟火星上直升机的运行条件，包括在真空

室中模拟火星的低密度环境以及类似火星上的温

度变化，以验证直升机能否在寒冷的气温下生存和

正常工作。更重要的是，要真正模拟在火星上的重

力场对飞行的影响，必须模拟地球三分之二的引

力，要有一套重力卸载系统进行试验。试验的重点

是确定直升机的推力、功率、关键系统的动力学特

性和自由飞行的控制。

3. 3 协同合作无人系统协同合作无人系统

无人飞行器能够用于大区域范围内的目标搜

索，但是无人飞行器无法对地面目标进行精确定位

与识别，另一方面，无人地面车辆系统能够用于高

精度定位地面目标，但是不具备快速移动、及时有

效识别前方障碍危险等能力，因此陆空协同无人系

统已经成为当下应用研究的热点问题［26-28，44-48］。

过往的探测行动表明，火星的地形十分复杂，

行驶漫游车太艰难，同时据火星与地球间的相对位

置的不同，信号需要 8~42分钟才能实现往返，靠地

面遥操作地面探测车往往由于延迟导致探测车陷

入困境，甚至无法及时调整任务目标。单纯依靠火

星探测地面车辆系统的火星地表探测任务出现问

题时，需要空中无人系统为地表探测任务提供信息

支援，从而适应复杂地外行星环境，满足行星探测

动态目标任务要求，确保探测任务系统的安全，提

高生存能力，更高效地完成任务。本文提出火星探

测的陆空协同无人系统任务结构如图6所示。

借助上述陆空协同探测系统任务结构，能实现

以探测车为无人直升机母港，实现无人机的固定停

角色分配

自安全飞行

任务分配

可行驶区域认知
地面目标跟踪

车辆跟随
避障

最优路径规划

领航主任务

辅助协同探测

显著标志点，位置通信

数
传
+图

传

协同飞控

红外相机

可见光相机

毫米波雷达
激光3D雷达

多光谱相机

火星无人机

温度传感
磁探测

IMU/里程计，无人机母港，高精
度定位

可见光相机

激光测距

激光高程测量

图 6 火星探测陆空协同无人系统的任务结构示意图

Fig. 6 Scheme of ground-aerial cooperative unmanned systems for Mars exploration
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靠以及时空基准定位；以无人直升机为前哨，提供协

同探测共享信息，预测可行驶路径、可探索区域以及

预判前方障碍危险等。无人直升机在其中扮演僚机

的角色，保障火星深度探测任务执行的能力和效率。

陆空协同合作无人系统的主要关键技术包括：

（1）陆空异构系统的协同控制技术。由于无人

地面系统与无人飞行系统之间存在很大的差异，目

前关于多机器人系统研究成果不能直接应用于无

人飞机和地面车辆系统，需要对其中展现的大量新

特征进一步研究，必须处理来自两个异构平台的信

息以及有效协调车和机的行为，使得相关研究更具

挑战性。

（2）陆空协同导航规划。在各种环境中，飞行

系统利用其视角为地面探测车提供大范围探测图

像信息和通信中继等，辅助地面探测车安全导航规

划，完成从起始位置到达目标位置；无人车为飞行

器系统提供不依赖卫星导航条件下的时空基准，

起、降、返航母平台，并为无人飞行系统提供复杂的

任务规划决策解算。

（3）陆空协同的动力能源共享技术。无人飞行

系统由于其恶劣的飞行环境，其动力能源系统无法

提供长时有效的支持，复杂笨重的地面探测车系统

可以通过能源共享管理，对无人飞行系统提供紧急

动力保障，确保协同共生系统的持续生存能力。

对无人探测地面车和无人飞行器协同合作的

SWOT分析如表 2。表明陆空协同合作的行星探测

系统将具备无人探测车和无人飞行器所无法实现

的行星探测任务能力，这也是NASA的工程师坚持

追求在火星漫游车上实施火星无人直升机试验任

务的核心，有可能在未来其他行星地表探测任务中

推广陆空协同合作无人系统，从而提高行星深度探

测的效能。

4 发展趋势

在未来行星探测任务中，没有模板或既定的任

务目标清单可以直接借鉴使用，凸显了未知复杂环

境下的跨域无人系统协同合作需求的重要性，要拓

展行星探测任务的地理空间域，实现无人系统跨空

间域的合作与协调、综合行动互补，应对未来行星

探测任务中内外活动环境的冲突威胁，努力寻求协

同合作探测无人系统在速度、活动区域、探测范围、

通信、保障以及有效负载能力等方面协调互补。必

须从感知、认知到行为决策控制全交互协调的角度

对陆空协作环境下异构无人系统协同探测、协同认

知导航与控制决策问题进行研究。跨域多无人系

统协同控制过程中，不同地理空间域无人平台之间

存在层次关系，需要在遵循特定协同合作机制基础

上，动态地获得多域协同效能的最优或非劣解，协同

控制过程和影响关系复杂，具有以下技术发展特征：

（1）协同任务管理拥有开放架构的系统族，需

要研究一种通用的陆空协同无人探测的系统架构，可

集成多无人系统平台，实现陆空无人系统协作指控。

（2）研究行星用无人飞行系统的新型动力系

统，提高飞行环境的适应生存能力，开发协同合作

无人系统的能源共享技术，地面无人探测车系统作

为无人飞行系统的驻泊港湾，研究自主能源保障和

系统自主健康监测管理技术。

（3）无人飞行器和无人地面系统平台由于角色

和任务不同，分处不同认知层次，呈现递阶-分布式

结构，使用预测控制技术解决无人飞行器和无人地

面车的动态任务分配和实时控制问题。

（4）陆空协同合作系统的信息为无中心分布，

各地理空间域内无人平台均只拥有系统的部分信

息，呈现信息分散的特点，以地面探测器或在轨运

表 2 陆空协同系统相对单一探测系统的SWOT分析表

Table 2 SWOT of ground-aerial cooperative unmanned systems

飞行系统/地面探测车

机会

威胁

有限的视野范围；机动性差；行星地表

环境不确定性影响大；通信能力低

负载能力强大；对地面目标精确识别

优势

大的区域搜索范围；垂直起降；顶点悬停；

特定区域的精确观测，机动性强

协同系统的无人机较高的飞行速度，提升探测

速度和效率；通过定点悬停，可以执行火星多点

采样任务。

协同系统大的探测视野，扩展车的探测范围，实

现火星漫游车难以到达区域的探索研究。

劣势

负载小，目标识别能力低，动力持续性短

协同合作无人机提升通信保障能力，无人

车保障无人机停止状态的安全保存。

协同合作系统具有局部精确探测能力，避

免火星探测车陷入沙坑等险地。
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行行星探测卫星为时空基准，进行探测信息的有效

融合共享。

（5）在复杂未知的行星探测作业环境中，通信

环境比较苛刻，难以保证信道随时畅通，且存在带

宽受限、高丢包率、长延时等情况，呈现通信约束的

特点，必须要考虑陆地探测器、空中飞行器和在轨

探测卫星之间的泛网络通信问题。

（6）行星地表环境下的自主热控管理技术，需

要研究陆空协同无人系统各自对环境温度的自适

应调控，确保自身仪器系统正常运行，设计合理的

温控系统。比如，当本体温度较低时，规划后续工

作模式为通信、感知、探测等大功率模式，提高温度

水平；反之，则规划后续进入小功率工作模式，并推

迟大功率工作模式，降低温度水平。

（7）未来发展陆空协同行星探测系统，系统本

身实现实时任务级控制必须要考虑信息过载问题，

进一步采用类脑认知智能技术，利用搭载多层次传

感器进行陆空无人协同系统平台的多源数据采集、

分析、融合处理，并研究使用多源注意机制解决实

时任务控制过程中可能出现的信息过载问题。

（8）加强行星探测过程中的导航技术，可靠的

行星探测地表导航技术能够确保未来火星等行星

探测任务科学价值的最大化，可以通过开发智能排

序、传感器约束路径规划、自然地形视觉定位和实

时状态估计来解决这一问题。

（9）陆空协同合作系统必须要考虑探测行星的

地表环境、辐射以及大气气候环境，开展地面模拟

环境逼近模拟试验，对陆空协同无人系统开展严苛

的地面模拟测试试验，确保系统可靠运行，提高协

同系统的生存能力。

5 结束语

本文针对火星探测无人系统的行星地表环境

以及大气环境进行了阐述，并对环境因素对行星地

表探测无人系统的影响进行了总结。然后通过对

包括火星探测车的应用现状及面临的挑战问题、火

星无人飞行系统的研究现状及未来技术发展进行

综合分析，提出了在进行火星等行星探测任务中发

展陆空多无人协同合作系统执行深度行星地表探

测的需求、关键技术，并结合陆空协同无人系统的

SWOT分析说明未来行星探测系统采用陆空协同系

统的潜在应用价值。综合以上分析，提出了未来火

星探测无人协同合作系统发展的技术特征，对关键

技术研究发展方向以及试验验证研究方法设计提

供了思路。

展望未来无人系统的应用发展方向，陆空协同

无人探测系统的应用研究不仅能够高效完成行星

地表深度探测任务，更能够在其他地球环境下的复

杂动态任务中发挥多域无人系统协同合作的特有

能力，进行陆地、水面/水下、空中乃至天基无人系

统多域融合、协同合作，从而有效应对人类无法解

决的极端任务，包括漫长边境安全管控、城市应急

冲突管理乃至智能化战争等。
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分布式空间系统研究进展与应用分析
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摘 要：近年来，探索多个航天器同步运行成为了国内外研究的热点问题，促进了分布式空间系统的研究

和开发，研究对象包括星座、卫星列车、编队、集群、分体卫星系统和联邦卫星系统。首先，研究了分布式空

间系统的发展现状，介绍了星链、北斗卫星导航系统、黑杰克项目、F6项目、ONION项目等典型分布式空间系

统。其次，分析了分布式空间系统相比于传统单体卫星应用的优势与不足，并对新型分布式空间系统的应用场

景进行了深入探索。最后，针对分布式空间系统的发展现状及未来发展趋势，提出了要着力发展卫星自主运行

技术、激光通信技术，注重提高星载处理单元的计算能力等发展建议。

关键词：分布式卫星系统；联邦卫星；分体卫星；星座；航天器
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Research Progress and Application Analysis of Distributed Space System

DONG Yong1，ZHANG Zhibin2，LI Xinhong2，LI Weijie1，ZHANG Guohui2
（1. Beijing Institute of Space System Engineering，Beijing 100094，China；

2. Space Engineering University，Beijing 101416，China）

Abstract: In recent years，the exploration of multiple spacecraft synchronous operation has become a hot topic at
home and abroad，which promotes the research and development of distributed space systems，including constellation，
satellite train，formation，cluster，separated satellite system and federal satellite system. Firstly，the development status of
distributed satellite system is studied，and typical distributed space systems such as satellite chain，Beidou satellite
navigation system，Blackjack program，F6 network and ONION program are introduced. Secondly，the advantages and
disadvantages of the distributed space systems compared with the traditional single satellite applications are analyzed，and
the application prospect of the new distributed space system is explored. Finally，according to the development status and
future development trend of the distributed space system，it is useful to focus on the development of satellite autonomous
operation technology，laser communication technology，and pay attention to improve the computing capacity of satellite
processing unit.

Key words: Distributed Space System；Federal Satellites；Fractionated Satellites；Constellations；Spacecraft

1 引 言

分布式空间系统（Distributed Space System，
DSS）定义为由多个空间元素组成的任务体系结构，

这些空间元素相互作用、相互合作、相互通信，从而

产生新的系统特性或新出现的功能。目前，DSS尚
未形成一个受到各界普遍认可的类型划分。通常

根据DSS的空间分布尺度、任务目标、卫星同构性、

卫星间的协同程度，可以将其分为星座、卫星列车、

编队、集群、分体卫星系统和联邦卫星系统［1］。

卫星星座重点支撑功能需求，如持续的实时全

球覆盖，而其他DSS通常更侧重于实现新的功能或

属性，如为整个系统增加灵活性或鲁棒性。著名的

卫星星座包括 GPS［2］、GLONASS［3］、Galileo［4］和北

斗［5］全球导航卫星系统，铱星［6］、铱星NEXT［7］、全球

收稿日期：2020-07-03； 修回日期：2020-08-23
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星［8］和O3b［9］通信星座，DMC［10］和Flock［11］对地观测

星座。在过去的几十年里，航天工业正经历着关注

点的不断转移，从大型昂贵的卫星转向小型的、廉

价的、大规模生产的卫星。这种趋势导致了巨型星

座计划的出现。国内外的巨型星座建设如雨后春

笋爆发，如国内的虹云工程、鸿雁星座，国外有

SpaceX公司的星链计划，一网公司的星座互联网

计划以及亚马逊的Kuiper计划等。

另一个DSS方案是卫星列车，如美国国家航空

航天局（NASA）的Morning［12］和 Afternoon［13］对地观

测星座。列车是一组协调卫星，它们沿着同一轨道

紧密地相互跟踪。列车是混合架构，以执行独立任

务［14］的异构组件为主。合并后，这些单独的任务产

生协同测量，从而满足总体任务目标。

许多 DSS概念背后的关键思想是编队飞行。

编队一直是天文学和地球观测领域的研究重点，因

为它可以利用干涉测量和其他分布式观测技术提

供更高的空间和时间分辨率。基于编队飞行的任

务在 21世纪初就已经被提出，如大型空间干涉仪，

以及大型空间望远镜阵列的在轨服务任务［15］等，然

而许多设想中的大型干涉测量任务至今还没有发

射。早期的编队飞行任务包括GRACE，TanDEM-X
合成孔径雷达和LISA激光干涉空间天线等。

星座等DSS的实现已经相对完善，而包含数万

甚至数千个小型航天器的星群仍处于积极的研究

和开发部署阶段。星群的力量在于其巨大的规模，

星群中的独立个体能力有限，但一大群卫星可能会

产生一个巨大的网络空间系统，这将解决地方和全

球范围内的问题［16］。集群可以以低得多的成本进

行大量的应用，如描述行星大气的特征、估计小行

星的组成以及调查地球的电离层等任务。NASA和

欧洲太空局（ESA）对以星群结构进行行星探索表

现出了极大的兴趣，如NASA开发的类地行星探测

器干涉仪概念［17］和由ESA［18］开发的达尔文任务等。

分体航天器的概念在 80年代就被提出了［19］，

但很大程度上被忽视。直到 2006年美国国防部开

始一项对分体航天器的研究和原型试验——F6系
统［20］，以探索分体卫星系统如何改变太空商业运作

方式。解耦是分体架构的主要优点之一，它允许部

署彼此独立的单个传感器。与单体系统相比，分体

系统的响应更快。此外，在故障或任务目标改变的

情况下，分体航天器允许更换或增加特定的子系统

和有效载荷，这将潜在地延长任务寿命，显著提高

系统质量。

联邦卫星系统是最新的DSS概念之一，其特点

是完全独立和异构的航天器之间的机会协作，联邦

航天器可以有管理和操作的独立性，但仍然能够一

起工作。联邦卫星系统架构设想了极具活力和不

断发展的轨道内基础设施，从而创造一个空间资源

市场。空间资源市场可以向联邦提供各种闲置功

能，例如下行带宽、存储、处理能力。这种资源共享

的想法部分源于这样一个事实，即没有一颗卫星总

是以最高性能运行。在较低性能期间，未使用和可

用的资源可以出售给其他卫星［21］，类似于地面的云

计算网络。

本文研究了DSS的发展现状，并对其应用优势

和潜在应用场景进行了分析，最后提出了DSS的发

展建议。

2 典型DSS介绍

2. 1 星链计划星链计划

小卫星技术及商业运载火箭的蓬勃发展促进

了巨型星座计划的出现，SpaceX计划在 2019年至

2024年间在太空搭建由约 1. 2万颗卫星组成的星

链网络，其中1584颗将部署在地球上空550千米处

的近地轨道，并从 2020年开始工作。星链计划是

当今最具有潜力的卫星星座，旨在提供廉价、快速

的宽带互联网服务，是迄今为止提出的规模最大的

星座项目。天基通信网络理论上可以覆盖到任何

陆基通信网络不易和不能覆盖的地区，例如山区、

海洋、极地。SpaceX团队认为，未来 20年，全世界

将有近半数的网络系统上天，无信息死角的数字地

球将成为现实。星链计划就是要打造一张覆盖全

球的天基自主通信网络，彻底摆脱传统陆基通信的

区域限制。2019年 5月，埃隆·马斯克的 SpaceX公

司发射了第一组 60枚星链卫星。截至 2020年 6月
4日，SpaceX共成功发射并部署了八批60颗星链卫

星进入轨道，使得入轨卫星总数达到482颗。

2. 2 北斗卫星导航系统北斗卫星导航系统

北斗卫星导航系统是中国着眼于国家安全和

经济社会发展需要，自主建设运行的全球卫星导航

系统。2020年6月23日，我国在西昌卫星发射中心
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用长征三号乙运载火箭将最后一颗北斗三号全球

组网卫星成功送入预定轨道。至此，北斗三号全球

卫星导航系统星座部署全面完成。北斗三号由 24
颗中圆地球轨道卫星、3颗地球静止轨道卫星和 3
颗倾斜地球同步轨道卫星，共 30颗卫星组成，其轨

道构型如图 2所示。北斗三号是采用了三种轨道

卫星组成的混合星座，与其他卫星导航系统相比，

高轨卫星更多，抗遮挡能力强，尤其低纬度地区性

能优势更为明显。同时，北斗系统创新融合了导航

与通信能力，具备定位导航授时、星基增强、地基增

强、精密单点定位、短报文通信和国际搜救等多种

服务能力［22］。

2. 3 黑杰克项目黑杰克项目

黑杰克卫星项目寻求开发体积小、重量轻、功

率和成本低的商业卫星平台，加上可快速更新升级

的军用载荷来构建低轨军事通信与侦察卫星星座，

其能力与当前地球同步轨道系统相当，而单颗卫星

的成本低于 600万美元，并且更容易在太空对抗条

件下生存与补充。项目最终目标是发展一种由60~
200颗卫星组成的星座，运行高度500~1300 km。项

目将设立一个操作中心管理所有的卫星及有效载

荷，使星座有能力在没有操作中心的情况下运行30
天。黑杰克有效载荷的数据处理将在轨完成，无需

地面数据处理的支持。黑杰克卫星项目实施分为3
个阶段，第一阶段主要开展系统架构研究与设计，

第二阶段进行详细设计与集成，第三阶段开展发射

和在轨飞行试验。美国国防部预先研究计划局

（DARPA）计划于2020年底和2021年将黑杰克项目

的小卫星发射到低地球轨道，验证先进的卫星星座

自治和空间网状网技术［23］。这一技术的在轨验证

将为空间机构建立在轨网状网络和分布式卫星系

统之间的联网问题奠定基础。

2. 4 F6计划计划

2007年 7月，DARPA发布了一项机构公告，征

求 F6系统的开发方案。DARPA的 F6计划是用包

含各种有效载荷和基础功能的异构模块组成无线

网络集群，取代传统的高度集成的单体卫星。模块

间采用物理分离、无线连接的方式进行功能协同、

资源共享，构成一颗虚拟大卫星来完成特定的任

务，这种分体结构能够提供与单体卫星相当或更强

的任务能力，并且具有显著增强的灵活性和鲁棒

性。F6项目的六大关键技术包括：自发现、自动配

置、故障自愈的自组织网络技术；安全、可靠、抗干

扰的无线通信技术；开放、可扩充性、自适应性、自

主容错的分布式计算技术；高效、可靠、无干扰的无

图1 4400颗星链卫星组成的星座

Fig. 1 The constellation of 4400 Starlink satellites

图3 黑杰克项目概念图

Fig. 3 DARPA’s Blackjack program concept

图 2 北斗三号全球卫星导航系统星座

Fig. 2 BeiDou-3 global navigation satellite system
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线能量传输技术；自主、碰撞规避、星群分散重聚的

星群导航控制技术；以及分布式有效载荷技术。

DARPA以研制并发射飞行试验系统为目标，制定

了跨度 4年的实施路线图，共分 4个阶段。该计划

的第一阶段为概念和系统设计阶段，于2009年2月
完成。考虑到分离模块航天器概念的大量工作是

研究以价值为中心的设计方法，其中需要对价值、

成本、风险等多项因素进行度量和分析，模型的构

建和参数选取需要大量历史数据和工程经验，因此

选择工业部门牵头，资助了四个团队进行概念设

计，并为不同的分离航天器系统进行了初步设计。

2013年，DARPA认为该项任务不值得继续，最终取

消了F6计划。

2. 5 ONION项目项目

ONION项目由欧盟地平线 2020计划资助，研

究了分布式卫星架构如何应用于地球观测（EO），

并提出了分体与联邦卫星系统的概念，以补充哥白

尼空间基础设施在2020年至2030年对于极地区域

的监测，为欧洲地球观测系统带来竞争优势。与地

面网络类似，这些系统设想了卫星功能在多个合作

航天器（被视为网络节点）之间的分布，卫星以机会

主义的方式共享轨道上的资源，同时执行独立的任

务，适用于从地球观测到空间科学的各种应用。

3 DSS的典型应用优势与不足

虽然单体卫星任务在准确性和操作方面仍具

有显著优势，但新型分布式体系结构有望提高灵活

性、响应能力和对结构和功能变化的适应性。DSS

的典型应用优势如下。

（1）由于其分布式特性，DSS的鲁棒性和系统

可用性强。分散功能可以消除单点故障，并允许在

节点发生故障时给用户提供服务，甚至在大多数节

点无法工作时仍可交付数据。如果提供了对故障

做出反应的必要内部机制，则故障节点的服务和功

能可能会被系统吸收，从而使系统具有更高的弹

性。它们的功能和结构划分也允许在向系统添加

新功能时，或者是为了克服永久性故障时替换或添

加新节点，从而最小化故障补偿成本。分布式卫星

系统具有更强的生存能力，可以吸收更多的点攻

击。它们也比单体卫星更具机动性，以避免区域性

打击，可以在新的轨道位置进行自组织和自重构，

并重新提供服务。

（2）DSS响应能力和适应性也可以通过逐渐开

发或部署策略得到增长。通过逐步地向DSS增加

新节点，可以满足一系列计划或性能递增任务的关

联数据产品的要求。在已经部署的DSS上增加新

功能还可以使这些系统适应不断变化的环境或用

图4 F6系统概念

Fig. 4 DARPA’s System F6 network

图5 ONION项目概念

Fig. 5 ONION artist’s impression
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户需求，从而补充其灵活性。与单体航天器相比，

分布式架构的财务支出也可以分为几个阶段，当成

本无法一次性全部承担时，选择可以负担的方式。

（3）DSS通常采用更小、更简单的卫星，使卫

星的大规模生产和模块化设计成为可能，减少了

卫星设计和生产的时间。另一方面，小卫星发射

成本较低，因为它们更轻，对运载火箭的运载能

力要求更低，因此更适合快速发射，能够更快的

组网、重构并提供服务能力。同时，模块化的设

计使卫星系统具有组织灵活、维修方便、适应性

强等优点，可有效提高空间系统的可维修性，降

低空间系统建设成本，满足空间应用的多任务

需求。

（4）DSS可以有效的改善任务性能。一方面，

从多个地理位置同时获取数据将提高时间分辨率

（即重访时间）。分布式架构允许节点间接下载其

数据从而减少数据访问延迟，并实现对大型目标区

域的近实时监控。另一方面，增加观测节点的数目

也可以在保证高分辨率的情况下获得更大的覆盖

范围，单个节点不需要更大的幅宽。该特点的一个

实际例子是美国的 Planet卫星群，拥有近 200颗在

轨卫星，可实现每天监测全球一次。除了时间、空

间和频谱范围的改善外，DSS还可以通过融合多个

航天器的数据来提高角分辨率。

这些新的DSS架构提供了新的系统属性，实现

了突破性的功能。但同时也难免带来一些负面

影响。

（1）增加了接口、网络和管理等方面的复杂性，

这些技术在单体卫星中更成熟也更简单。

（2）小卫星由于体积有限，载重非常小，功率也

相对较低，而且运行寿命相对于一般卫星来说非常

短，具有较高的风险。

4 新型DSS应用场景

DSS在对地遥感、通信、导航等领域已经得到

了广泛的应用，但是其应用潜力不限于此。DSS极
大的延伸了系统的测量基线，因此能够充分的应用

干涉技术，能够极大地促进光学与微波方面的空间

遥测技术发展。DSS的潜在应用可分为行星科学、

空间科学、在轨服务三大领域。

在行星科学领域，多颗近距离飞行的卫星可搭

载用于空间遥感和监视，如合成孔径雷达干涉仪或

梯度仪。从同时照射给定目标的分离天线获得的

雷达数据可以进行差分，以获得地形高度的精确测

量或实现动目标检测。类似地，相近的飞行加速计

或无拖曳卫星可用于将地球重力场重建到前所未

有的分辨率。精确的星间跟踪可以提供多个空间

方向的同步测量，以估计整个重力梯度张量。通过

使用多个无拖曳卫星对重力异常进行快速测量，可

能发现并监测石油或地下水变化以及储量情况。

在空间科学领域，DSS在飞行的过程中，能够

在传统的空间观测技术上发展和创新，进行新兴领

域的探测，利用观察到的天文数据和物理数据进行

分析，极大地促进了空间科学的发展。例如，双航

天器望远镜可用于对天文资源进行详细的光谱研

究，并直接对系外行星进行成像。红外和可见光波

段的多航天器干涉仪被认为是新的天体物理学发

现的关键。由三个或更多高性能的航天器组成

DSS可以形成重力波天文台，能够探测大质量的黑

洞双星，甚至可以构成极高分辨率的合成孔径光学

望远镜。

在轨服务领域，DSS可以通过合作或非合作的

方式用于空间大型结构的组装、近地目标的检测和

特征识别，以及航天器维修、燃料加注等在轨服务

任务。从长远来看，新型的DSS，如分离航天器和

联邦航天器，将在空间中建立巨大的网络，实现空

间中的物联网。

（1）应用场景1：TanDEM-X
高精度数字高程模型是所有现代导航应用的

基础，在民用和军事领域都得到了广泛关注。为满

足对所有陆地区域进行全局、均匀且高分辨率覆盖

的要求，从而为各种应用提供重要信息，德国航空

航天中心提出了高分辨率干涉合成孔径雷达（SAR）
任务——TanDEM-X［24］。

TanDEM-X任务概念基于对 TerraSAR-X任务

的扩展，该任务由两个几乎完全相同的TanDEM-X
卫星组成。两颗卫星以 300~500 m的典型跨轨距

离近距离编队飞行，从而提供了一种灵活的单通

SAR干涉仪配置，可以根据不同的任务需求选择基

线。TanDEM-X编队的主要目标是生成与HRTE-3
相对应的全局、一致、及时的高精度数字高程模型。

除此之外，TanDEM-X还提供了可配置的 SAR干涉
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测量平台，用于展示最新的 SAR技术和应用，例如

数字波束成形，单程极化 SAR干涉测量，长轨干涉

测量等。

避免近距离编队飞行碰撞是 TanDEM-X任务

最为关键的问题，为此，提出了双螺旋编队的新轨

道概念，以确保安全的轨道分离。为确保SAR干涉

测量基线的稳定和精确，德国航空航天中心开发了

导航和编队飞行软件包——TAFF，实现TanDEM-X
的自主编队飞行。

（2）应用场景2：LISA
在频率范围 0. 1MHz~1Hz之间的低频频段上，

宇宙中充满了强大的引力波源，但是由于基线长度

限制和地球重力梯度噪声的影响，地面上是无法对

这一频段的引力波进行直接测量的。适用于在低

频频段上测量引力波的仪器是臂长尽可能长且积

分时间长的激光干涉仪，这是航天探测器的主要

动力。

激光干涉空间天线（Laser Interferometer Space
Antenna，LISA）是一个由NASA和 ESA合作的引力

波探测项目。LISA探测器由三个相同的航天器构

成，它们将组成一个高精度干涉仪，通过监测航天

器内部自由落体测试质量之间距离的微小变化来

探测引力波。

LISA概念的一个关键特征是三个航天器均采

用与地球相同的日心轨道，保持了近等边三角形结

构，不需要轨道修正，如图 6所示［25］。LISA与太阳

的连线和地球与太阳的连线之间的夹角为 20°，这
种设计是为了尽可能减少地球引力造成的影响。

在每一个航天器上都有两个完全相同的光学台，包

含有激光光源、光学分束器、光检测器、光学镜组等

组成干涉仪的光学器件。由于每两个航天器之间

的夹角为 60°，每个航天器上的每一个光学平台都

会和相邻的航天器上的光学平台发生干涉。LISA
的另一项关键特征是每个航天器内部的自由落体

测试质量不受引力以外的外力干扰。无拖曳操作

使航天器能够跟踪测试质量，同时保护测试质量不

受外力的干扰。

5 发展建议

分布式卫星系统的一些概念在技术上还不成

熟，在实现、设计和操作上都存在挑战，针对这些挑

战，本文提出以下3项发展建议。

（1）发展卫星自主运行技术。航天器与地面站

距离较远会导致通信子系统出现延迟，并且当航天

器位于地球背面时，将无法与地面站直接进行通

信，使得地面操作人员无法灵活地管理航天器。另

一方面，当卫星节点数量很多时，将会给地面站对

图6 TanDEM-X任务概念图

Fig. 6 Artist’s view of bistatic observation by the TanDEM-X
configuration

地球
5×106km

金星
太阳

1 
A

U

20°
60°

水星

航天器
相对轨道

（a）轨道构型

（b）任务构想图

图7 LISA任务

Fig. 7 LISA mission（(a) Orbital configuration of LISA
(b)Artist’sconception of LISA spacecraft）
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卫星的管控带来很大的挑战，因此有必要发展卫星

自主运行技术。自主卫星可以进行智能感知、任务

规划和执行、分布式决策、故障管理、在轨数据处

理，能适应不断变化的环境条件，避免错过任何观

测机会，从而提供更好的性能。自主性也被认为是

带来新的分布式地球观测功能和允许新的结构功

能的一个必要特性。任务计划和调度（MPS）框架

是实现卫星任务自主操作的关键组件。利用多智

能体系统（MAS）对DSS进行建模是工业界和学术

界的一个共同趋势，MAS框架可以为系统提供性能

改进并允许复杂的功能。自主性的实现离不开人

工智能技术，实际上，人工智能领域已经进行了大

量的研究，并提出了多智能体学习、深度强化学习

等十分具有应用前景的技术。

（2）发展激光通信技术。下一代卫星系统被设

想为异构卫星的动态网络结构，以更高的分辨率覆

盖更大的大区域或最小化数据访问延迟。这些新

颖的架构利用了已经被广泛应用于地面应用的概

念和技术，即无线传感器网络、物联网、多核计算或

云服务。卫星节点为它们的基础设施提供数据服

务，参与协作工作，甚至在它们之间无线交换资源。

对于所有依赖于实时共享大量数据的DSS概念来

说，高带宽通信是一种基本的支持技术，以便实时

共享载荷数据、相互发送命令或遥测数据。另一方

面，网络安全对DSS的成功运行至关重要，对于数

据或航天器功能由多个参与者拥有并在网络中共

享的商业或军事应用尤其如此。与射频通信相比，

激光通信的波长更短，在质量和功耗上都具有优

势，同时抗干扰性更强。分布式卫星系统研究机构

对激光通信表现出极大的兴趣，因为它可以协调多

颗卫星并允许高性能的星间链接，同时最大程度地

减少各部分之间的干扰。但是，它们需要精确的指

向，以便能够建立光学链接，因此卫星平台需要高

精度的姿态确定和控制。

（3）提高计算单元的计算能力。随着高度小型

化系统和超低功耗技术的出现，微型和纳米卫星已

成为实现多观测节点对地观测任务的适宜平台。

与此同时，这些技术的使用对航天器造成了限制，

主要是在通信、计算和姿态控制能力方面。但是许

多DSS概念依赖于计算单元具有快速处理大量数

据的能力，尤其是在携带能够产生大量数据的仪器

的地球观测任务中，如高光谱成像仪或 SAR，因此

有必要提高星载处理单元的计算能力。

6 结束语

DSS已成为卫星应用的一个重要发展方向，通

过对分布式卫星系统的概念与内涵分析，可以将其

分为星座、卫星列车、编队、集群、分体卫星系统和

联邦卫星系统，并对研究现状进行了综述。最后，

分析了DSS的特点和应用场景，重点从工程实现的

角度对关键技术的研究提出了思路与建议，为我国

DSS的技术发展提供参考。
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行星车自主探测融合路径规划

郭继峰，于晓强，郑红星，颜 鹏
（哈尔滨工业大学，哈尔滨 150001）

摘 要：行星车在星体表面自主探测过程中，路径规划技术作为其自主决策系统的重要组成部分，是行星

车能够安全高效地进行自主巡视探测的必需技术。针对行星车自主探测的路径规划问题，提出了一种全局与局

部规划结合的行星车自主探测融合路径规划方法。首先基于行星表面数字高程模型生成了综合平滑度地图，然

后提出了一种融合路径规划方法，先基于综合平滑度信息改进了A*算法启发式函数，用于指导算法生成全局最

优路径，然后应用动态窗口法进行实时路径规划，生成满足行星车能力约束的平滑路径。仿真结果表明，所提

融合路径规划算法可使探测路径在全局最优的基础上保证路径可行，可提高行星探测任务的成功性和可靠性，

为更加完备高效的自主行星探测任务提供技术支持。

关键词：行星探测；综合平滑度地图；A*算法；动态窗口法；融合路径规划
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Fusion Path Planning of Planetary Vehicle Autonomous Detection

GUO Jifeng，YU Xiaoqiang，ZHENG Hongxing，YAN Peng
（Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China）

Abstract: In the process of planetary vehicle autonomous detection on the planet surface，path planning technology，
as an important part of its autonomous decision-making system，is a necessary technology for planetary vehicles to carry
out independent inspection and detection safely and efficiently. Aiming at the path planning problem of planetary vehicle
autonomous detection，a fusion path planning method combining global and local planning is proposed. Firstly，the
comprehensive smoothness map is generated based on the digital elevation model of the planet surface，and then a fusion
path planning method is proposed. The A* algorithm heuristic function is improved based on the comprehensive
smoothness information to guide the algorithm to generate the global optimal path. Then the dynamic window approach is
applied to real-time path planning to generate a smooth path that meets the constraints of planetary vehicle capability. The
simulation results show that the fusion path planning algorithm proposed can ensure that the path is feasible based on the
global optimal detection path，improve the success and reliability of planetary exploration missions，and provide technical
support for more complete and efficient autonomous planetary exploration missions.

Key words: Planetary Exploration；Comprehensive Smoothness Map；A* Algorithm；Dynamic Window Method；
Fusion Path Planning
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1 引 言

随着航天技术的不断发展，各航天大国都相继

制定了目标宏伟、各具特色的深空探测计划［1］，在

这些计划中，具备自主感知、规划和控制能力的行

星车是各国研究计划中的重要组成部分。例如，美

国喷气推进实验室提出的全地形六角形地形探测

者计划［2］以及美国国家航空航天局（NASA）提出的

空间探索飞行器［3］等，旨在开发具备高自主、全地

形转移能力的巡视机器人。欧空局火星外空生物

学计划拟开发出可以在火星表面自动导航的行星

车，用于寻找火星生命过去在火星上的生物标

记［4］。日本宇航局和NASA合作参与阿尔忒弥斯计

划，正在共同研发具备超过 10000公里巡视能力的

氢动力行星车，以支持未来月球基地建设的计

划［5］。我国的嫦娥四号探月工程及天问一号火星

探测也分别开发出了具备自主探测能力的行星车。

行星车的自主移动及探测能力无疑会给行星探测

提供更加自主、鲁棒、高效的探测模式，在深空探测

领域具有重要的研究意义。

路径规划技术作为行星车自主探测中最重要

的一环，是行星车能够进行安全巡视的必需技术。

行星车的路径规划方法可按照环境信息获取手段

的不同分为基于离线地图信息的全局路径规划和

基于实时传感信息的局部路径规划。

针对行星探测的全局路径规划，文献［6］提出

了一种基于月面数字高程地图的大范围自主探测

快速安全路径规划算法，在保证路径安全性的基础

上加快了搜索速度，提高了月球车自主探测过程的

效率及安全性。文献［7］根据履带式和轮式巡视机

器人不同的运动特性，分析了行星车自身能力及外

部环境约束对规划路径的影响，并对其规划路径进

行了评估，验证了方法的有效性。目前全局规划算

法着重于在一定评价标准下（如路径长度最短、消

耗能量最少等）求解出最优路径，缺少对行星车动

力学约束以及路径可行性的考虑。

针对行星探测局部路径规划，文献［8］提出了

基于深度强化学习理论的路径规划方法，解决了传

统规划算法对先验地图信息的依赖性。该方法直

接从传感器信息映射出动作指令，再发布给行星

车，仿真实验表明，该算法对不同环境均具有一定

的适应性。文献［9］提出基于深度强化学习方法的

行星车协同探测方法，可以根据不同的环境调整自

身的策略，使行星车具备自学习能力，可以快速有

效地探测给定区域。目前局部路径规划主要针对

较小区域且考虑精确约束的避障路径规划，缺少对

路径全局最优性的考虑，会出现探测结果偏离目标

点甚至使全局目标点不可达的情况。

综上，本文提出了一种全局与局部融合的行星

探测路径规划方法。首先基于行星表面数字高程

模型（Digital Elevation Model，DEM）生成了综合平

滑度地图，然后提出了一种融合改进 A*算法和动

态窗口法的融合路径规划方法，基于综合平滑度信

息设计了启发式函数，用于指导A*算法生成全局

最优路径，然后应用动态窗口法进行实时路径规

划，生成满足行星车能力约束的平滑路径，从而在

探测路径全局最优的基础上保证路径可行，提高了

行星探测任务的成功性和可靠性。最后选取月球

赤道附近地形具有代表性特征的区域作为仿真场

景，验证了本文方法的有效性。

2 综合平滑度地图

2. 1 地形特征提取地形特征提取

行星表面DEM地图是获取行星地形信息的主

要方式。DEM数据以栅格形式存储了行星表面每

个位置的高程信息，不能直接作为路径规划中的环

境地图，需要在 DEM数据中分析提取地形特征。

本文主要从坡度、起伏度以及粗糙度三个方面对行

星表面的基本地形要素进行分析和提取，采用滚动

窗口的形式计算 DEM地图每个栅格内的地形特

征，即通过设置一个 3×3大小的滚动窗口，将窗口

内的地形信息作为中心栅格的地形特征。

地形坡度θ可由下式计算：

θ = arctan ( fx 2 + fy 2 ) （1）
式中，fx、fy为中心栅格东西方向和南北方向高程变

化率，采用三阶不带权差分方法计算得到：

fx = ( )H7 - H1 + H8 - H2 + H9 - H3
6p

fy = ( )H3 - H1 + H6 - H4 + H9 - H7
6p

（2）

式中，H1~H9分别为3×3窗口内部的9个栅格对应的
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高程值，p为DEM数据的分辨率大小。

地形起伏度 R可由窗口内高程最大值与高程

最小值的差计算而来，即：

R = Hmax - Hmin （3）
式中，Hmax、Hmin分别表示窗口内的最大高程值与最

小高程值。

地形粗糙度 δ可由窗口内所有点的高程值标准

差计算而来，即：

δ = ∑
i = 1

9
( )Hi - -H 2

9 （4）
式中，Hi为窗口内所有栅格对应的高程值，-H为窗口

内所有高程值的平均值。

通过滚动窗口在DEM地图上依次计算，可以

得到地图中所有位置的地形信息，为后续生成综合

平滑度地图提供地形特征。

2. 2 综合平滑度地图生成综合平滑度地图生成

为了保证行星车的安全探测，需要根据地形特

征和行星车的运动能力来分析地形的可通过性，本

节将可通过性分析转化为对地形综合平滑度的分

析，地形综合平滑度越高，可通过性越高，否则可通

过性越低。本节分别定义了坡度平滑度 Sslope、起伏

度平滑度Srelief和粗略平滑度Srough，如下所示：

Sslope = 1 - min ( θθmax，1)
Srelief = 1 - min ( RRmax，1)
Srough = 1 - min ( δδmax，1)

（5）

式中，根据行星车运动能力约束，设置最大坡度、起

伏度、粗糙度的阈值限制分别为 θmax=20°，Rmax =p/2，
δmax=p/5。由于行星车在移动过程中要综合考虑坡

度、起伏度、粗糙度等各种地形约束，所以本文将综

合平滑度Scom定义为三者的最小值：

Scom = min (Sslope，Srelief，Srough) （6）
通过上节计算得到的地图中各点的地形特征，

就可计算各平滑度信息，最终生成综合平滑度地

图，为后续进行融合路径规划提供参考。

3 融合路径规划

由于行星探测任务的高风险性与高代价性，必

须保证路径规划算法的结果具有全局最优性，避免

出现探测结果偏离目标点甚至全局目标点不可达

的情况。本节选用具有路径最优性保证的A*算法

进行改进，首先结合地形综合平滑度信息设计了一

种综合代价函数，作为改进A*算法的移动代价估

计，最终规划出路径平滑度最优的全局路径。然后

应用融合动态窗口算法进行实时路径规划，生成满

足行星车能力约束的平滑路径，从而在探测路径全

局最优的基础上保证路径可行，提高了行星探测任

务的成功性和可靠性。

3. 1 改进改进A*算法算法

A*即A-Star算法，是一种常用的求解最短路径

最有效的启发式搜索方法［10］，根据启发式函数 f (n )
指导搜索节点的扩展，定义为：f（n）=g（n）+h（n），其

中，f (n )是从初始节点经由节点 n到目标节点的代

价估计，g (n )是在状态空间中从初始节点到节点 n

的实际代价，h (n )是从节点 n到目标节点的估计代

价。当启发式函数 f (n )满足一致性条件时，A*可以

找到最优解。A*算法在扩展搜索过程中，待检测的

节点储存在OPEN表中，而已检测过的节点则储存

在CLOSE表中，然后扩展当前节点 n的所有邻居节

点加入OPEN表中，再选择 f (n )最小的节点进行扩

展，如此迭代直至搜索到目标节点。然后使用父节

点储存回溯节点，从目标节点回溯最终路径。具体

算法详见算法1。
算法算法1:A*算法算法

1. 输入输入：：Map，Start，Goal
2. Openlist = Start //初始化OPEN表
3. Closelist =［］//初始化CLOSE表
4. f_score（start）= heuristic_safe（Start，Goal）//初始化 f（n）
5. g_score（start）= 0 //初始化g（n）
6. parent = Map //初始化父节点查询表
7. while Openlist≠NULL do
8. current = the node in openlist having the lowest f_score value
9. if current = goal //到达目标节点
10. return reconstruct_path（parent，current）
11. end
12. Openlist. Remove（current）
13. Closelist. Add（current）
14. for each free neighbor v of current do
15. g_score_temp=g_score（current）+ diagonal_dist（current，v）
16. if g_score_temp < g_score［v］or v not in Openlist
17. g_score［v］= g_score_temp
18. f _score［v］= g_score［v］+ heuristic_safe（v，Goal）
19. parent（v）= current
20. if v not in Openlist
21. Openlist =［Openlist，v］
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22. end
23. end
24. end
25. end
26. return failure
27. function reconstruct_path（parent，current）
28. path =［current］
29. while current≠Start do
30. current = parent（current）
31. path =［path，current］
32. end
33. return path

本节结合地形综合平滑度定义了一个综合启

发式函数 f_com（），指导A*算法进行全局最优路径

搜索，最终规划出路径平滑度最优的全局路径，定

义为：

f_com ( )n = g (n ) + αs ⋅ ( )1 - Scom
+Diagonal_heuristic (n ) （7）

式中，g（n）是从起始节点到节点 n的实际距离代

价，Diagonal_heuristic（）为对角启发式距离函数，也

可替换为欧氏距离函数或其他满足一致性条件的

启发式函数。αs ∈ [0，1 ]为地形权重因子，可以人

为设定来调节算法在不同区域、不同场景下的侧重

情况，增大αs可以使算法更侧重于选择平坦区域，

确保探测安全性，减小αs可以使算法更侧重于选择

距离最优路径，确保探测效率。

3. 2 动态窗口法动态窗口法

动态窗口法（Dynamic Window Approach，DWA）
是一种常用的平面移动机器人在线避障规划算

法［11］。其原理是在速度空间 (v，ω)中采样多组不同

的速度，将搜索空间减小到在动态约束下可达的速

度，从而将机器人的动力学特性融入到该方法中。

然后预测该速度在一段时间后的轨迹，采用一定的

轨迹评价函数对轨迹评价，选择出最优轨迹对应的

速度指令，发送给机器人控制系统。DWA算法的

基本思路如下：

（1）速度空间中离散采样

由于在二维采样空间中存在多组速度，需要根

据行星车本身的能力约束和环境约束将采样速度

控制在一定范围中，具体限制如下：

①自身可达速度的能力限制：

Vm = {v ∈ [ vmin，vmax ]，ω ∈ [ωmin，ωmax ]} （8）
②行星车安全距离限制：

Va = {(v，ω) |v ≤ 2 ⋅ dist ( )v，ω ⋅ v̇b ∧
ω ≤ 2 ⋅ dist ( )v，ω ⋅ ω̇b}

（9）

式中，dist (v，ω)是该采样速度下对应轨迹上与最近

障碍物的距离，v̇b、ω̇b分别是制动线加速度与角加

速度。

③自身加速度限制：

Vd = {(v，ω) |v ∈ [ va - v̇ ⋅ t，va + v̇ ⋅ t ] ∧
ω ∈ [ωa - ω̇ ⋅ t，ωa + ω̇ ⋅ t ]}

（10）
（2）轨迹评价

根据采样得到的速度样本，预测得到的多数轨

迹都具有可行性，所以需要设计评价函数对可行轨

迹进行评价，选择最优的采样速度组。本节采用的

评价函数如下：

G (v，ω) = σ [ α ⋅ heading ( v，ω )
+β ⋅ dist ( v，ω ) + γ ⋅ velocity ( v，ω ) ] （11）

式中：heading ( v，ω )是方位角评价函数，评价预测轨

迹末端朝向和目标之间的角度差，定义如下：

heading ( v，ω ) = 1
||ω - ωgoal

式中，ω为预测轨迹末端朝向方位角，ωgoal为终点方

位角。

dist ( v，ω )是安全距离评价函数，表示预测轨迹

上与最近的障碍物距离。velocity ( v，ω )是速度评价

函数，用于评价当前预测轨迹的速度大小；σ为归

一化平滑函数，为了防止不同量纲的参数综合导致

某项参数占比过高，通过归一化平滑处理得到最终

的评价指标，函数形式如下。

σ = Ei

∑
i = 1

n

Ei

式中，Ei为第 i项评估函数的值。

评价函数的作用是选取行星车在避开障碍物

的同时以较快的速度朝向目标点运动的最优轨迹。

选择评价函数最高的轨迹后，将相关速度作为控制

指令控制行星车前进，并在下个步长重复上述过

程，最终实现行星车的实时避障规划。

3. 3 融合算法融合算法

DWA算法根据行星车检测到的局部窗口环境

信息，可实现在线实时规划避障路径。但是，该方

法没有考虑路径的全局最优性，存在陷入局部最优
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的致命问题，故本节融合改进A*算法和DWA算法

进行融合路径规划，以互相弥补全局及局部规划算

法存在的主要弊端。

本节根据改进A*算法生成的全局最优路径，

设计了DWA算法的动态窗口评价函数，将动态窗

口的目标点设置为与行星车距离最近的全局最优

路径点。这样改进使得局部路径规划可以遵循全

局最优路径，从而避免了陷入局部最优。融合后算

法可以通过修改改进A*算法的地形权重因子调节

全局路径的侧重，应对不同的探测需求和地形生成

不同的全局最优路径，同时通过修改DWA算法的

参数可以根据行星车能力范围及地形情况调节局

部避障路径，最终在探测路径全局最优的基础上保

证路径稳妥可行，提高了行星探测任务的可行性和

可靠性。

4 仿真结果及分析

4. 1 仿真场景仿真场景

由于行星表面DEM地图是获取行星地形信息

的主要方式，本文采用月球嫦娥二号CE2TMap2015
数据集作为行星表面DEM地图数据代表，验证本

文所提方法有效性。首先选取月球赤道附近地形

具有代表性特征的区域作为行星车自主探测仿真

场景，该区域DEM地图及地形特征信息如图 1所
示，范围约150km×250km（3000×5000栅格）。

本 文 所 有 算 法 的 仿 真 测 试 软 件 环 境 为

Windows 10 + MATLAB 2016，硬件环境为 Intel（R）
Core（TM）i5-7200U CPU + 12.0GB RAM。

4. 2 综合平滑度地图仿真结果综合平滑度地图仿真结果

本节首先根据第二章所提地图处理方法对该

区域生成综合平滑度地图，如图 2所示。由图 2可
以看出，本节所提出的地形计算方法可以较好的还

原行星表面地形特征，对环形山边缘、小型山脉等

危险区域有很好的提取效果。并且平滑度地图可

以很好地表示出平坦区域（图中较亮区域），为后续

路径规划提供参考。

4. 3 融合路径规划仿真结果融合路径规划仿真结果

根据上节生成的综合平滑度地图，本节分析本

文融合路径规划算法有效性。首先测试改进A*算
法中不同地形权重因子对生成路径的影响，本节分

别设定以下三种情况进行仿真：路径 1：αs = 0.1；路
径 2：αs = 0.5；路径 3：αs = 1。改进A*算法参数设

置如下：仿真步长为1栅格（50m），起点（50，50），终

点（4950，2950）。DWA算法参数设置如下：最大线

速度为 vmax = 1.0m/s，最大线加速度为 vamax =0.2m/s2，
最大角速度为 wmax = 20.0°/s，最大角加速度为

wamax = 5.0°/s2，线速度采样间隔为 0.01m/s，角速度

采样间隔为 1.0°/s，时间步长为 0.1s，预测步长为

2.0s，评价函数参数α = 0.1、β = 0.2、γ = 0.1。仿真

结果如图3所示。

由图 3可以看出，融合路径规划算法中，地形

权重因子αs较大的路径能更好地选择图中的平坦

区域（较明亮区域）。本文对不同地形因子αs情况

下算法的性能表现做了对比，结果如表 1所示。可

以看出，随着地形因子αs的增大，算法生成的路径

长度以及搜索时间变大，但路径整体综合平滑度更

好，证明αs可以调节算法的距离最优性和安全最优

性，可以在平坦的区域增大αs以增强算法的性能，

而在危险的区域减小αs来确保生成路径的安全性。

山脉

月谷

小型坑

新鲜坑

老年坑

老年坑

年轻坑

200

150

100

50

0

−50

−100

−150

−200

−250

−300

成熟坑

图1 仿真场景DEM地图及主要地形特征

Fig. 1 The DEM map and main terrain features of simulation
scene
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图2 综合平滑度地图

Fig. 2 Comprehensive smoothness map
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本节将融合路径规划算法（αs=1）与标准A*算
法，以及 JPS算法［12］进行对比，各算法生成路径如图

4所示。由图 4可以看出，相比于其他算法，本文所

提出的融合算法搜索出的路径会尽量选择离障碍

较远的安全区域，提高了探测路径的安全性。

本节对比了三种算法的性能表现，如表 2所
示。由表 2可以看出，相比于其他两种算法，融合

算法生成路径的平均综合平滑度提高大约 20%，同

时最小平滑度也明显提高，保证了探测过程的安全

性。而由于本文所提出的融合算法包括局部实时

规划过程，所以算法搜索时间明显高于其他两个全

局规划算法，但可保证规划出的路径真实可行，提

高了探测任务的可靠性。

5 结 论

本文提出了一种基于行星表面数字高程图的

行星车自主探测融合路径规划算法，主要得出了以

下结论：

（1）根据行星表面DEM地图，分别提出了行星

表面地形特征提取方法、综合平滑度计算方法。在

此基础上生成综合平滑度图，为后续的融合路径规

划提供参考。

（2）提出了改进A*算法和DWA算法的融合路

径规划算法，设计了基于综合平滑度信息的综合启

发式函数，可以指导算法根据相关性能生成不同的

全局最优路径，并利用DWA算法生成实时避障路

径，保证规划路径真实可行，提高了行星探测任务

的成功性和可靠性。最后选取月球赤道附近地形

具有代表性特征的区域作为仿真场景，验证了本文

方法的有效性。
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基于网格编码差分进化的在轨服务星群
任务规划方法

史人赫 1，宝音贺西 1，龙 腾 2，3，魏 钊 2，3

（1. 清华大学航天航空学院，北京 100084；2. 北京理工大学宇航学院，北京 100081；
3. 飞行器动力学与控制教育部重点实验室，北京 100081）

摘 要：以共面圆轨道卫星星群一对一在轨服务问题为对象，提出了一种基于网格编码差分进化的在轨服

务任务规划方法。首先，综合考虑速度增量和变轨时间等指标，基于双脉冲霍曼转移构建了一种两层任务规划

框架。在此基础上，提出了一种新型网格编码差分进化方法。该方法引入序列逐次枚举思想，快速生成满足一

对一任务约束的任务指派矩阵，并定制一种面向离散网格编码的差分变异操作，在保证任务规划方案可行性的

前提下实现设计空间的高效探索，从而有效求解在轨服务任务规划问题。卫星星群在轨服务任务规划案例表明，

本文提出的网格编码差分进化方法能够获取满足工程需求的任务规划结果，且计算效率较传统遗传算法提升了

约90%，从而验证了本文研究工作的有效性和工程实用性。

关键词：在轨服务；任务规划；网格编码；差分进化；霍曼转移

中图分类号：V423. 4 文献标识码：A 文章编号：2096-5915（2020）05-24-06

On-Orbit Servicing Mission Planning Method Using Grid Coding Based
Differential Evolutionary

SHI Renhe1，BAOYIN Hexi1，LONG Teng2，3，WEI Zhao2，3
（1. School of Aerospace Engineering，Tsinghua University，Beijing 100084，China；

2. School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China
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Abstract: Focusing on the one-to-one on-orbit servicing problem of satellites in coplanar circle orbits，an on-orbit
servicing mission planning method using grid coding based differential evolutionary is developed. Firstly，considering the
velocity increment and transfer time，a two-level mission planning framework is established using Hohmann transfer.
Then，a novel grid coding based differential evolutionary method is proposed. In this approach，the feasible mission
planning matrix is rapidly generated based on the notion of sequential local enumeration，and a discretized grid coding
based differential mutation operation is tailored to efficiently explore the design space，which is able to effectively solve the
on-orbit servicing mission planning problem. The on-orbit servicing mission planning example illustrates that the proposed
method can find feasible mission planning results. Furthermore，the computation cost of the proposed method is saved by
about 90%，which illustrates the effectiveness and practicality of the proposed method.

Key words: On-orbit Servicing；Mission Planning；Grid Coding；Differential Evolutionary；Hohmann Transfer
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1 引 言

为了保证空间系统在恶劣的空间环境中能够

长期稳定的在轨运行，在轨服务应运而生。在轨服

务是指人或者服务航天器针对空间系统进行的各

类空间操作［1］，主要包括在轨装配、在轨监测、在轨

维护、空间碎片清理等［2］。在轨服务为空间任务的

实施提供了更多选择，具有延长在轨系统寿命、提

升任务执行能力、降低初始成本、增强在轨灵活性

和适应性等重要意义［3］。目前，以美国为首的发达

国家高度重视在轨服务技术的发展，开展了轨道快

车、凤凰等在轨服务技术验证计划［4-5］。作为在轨

服务任务实施的前端和顶层，在轨服务任务规划主

要通过求解多空间目标交会问题，在满足各类复杂

约束条件下，确定服务航天器对目标航天器的轨道

转移与交会方案，使得在轨服务任务效益最大

化［6］。如何有效求解复杂在轨服务任务规划问题，

成为了国内外研究热点。

按照在轨服务任务的不同，在轨服务通常可以

分为一对一、一对多、多对一和多对多等不同模式。

目前，国内外围绕不同模式下的在轨服务任务规划

技术开展了广泛研究。例如，文献［6］围绕不同任

务场景下的在轨服务任务规划模型开展了系统研

究；Yu等［7］考虑服务窗口、末端状态、时间分配等约

束，以总速度增量最小为目标，建立了离散连续混

合的空间碎片主动清除任务规划模型，并通过定制

的粒子群优化算法对任务规划问题进行了求解；

Yang等［8］建立了考虑最大回报值的多空间碎片主

动清理预先任务规划模型，提出了一种贪婪启发式

算法，实现了该问题的高效求解；Madakat等［9］针对

LEO空间碎片清理问题建立了双目标的旅行商问

题模型，并通过分支定界方法完成了求解；梁彦刚

等［10］采用多目标遗传算法求解在轨服务航天器任

务指派问题，获取了速度增量-变轨时间的 Pareto
前沿；Baranov［11］等人针对地球静止轨道空间碎片清

理任务规划问题，为服务航天器设计了两阶段的最

优轨道转移方案。

为了进一步提高在轨服务任务规划求解效率，

本文以共面圆轨道卫星星群一对一在轨服务问题

为对象，开展基于网格编码差分进化的在轨服务任

务规划方法研究，在两层任务规划框架的基础上，

通过定制一种新型网格编码生成技术与差分变异

操作机制，实现共面圆轨道卫星星群一对一在轨服

务规划问题的有效求解。

2 在轨服务任务规划模型

2. 1 一对一在轨服务任务规划框架一对一在轨服务任务规划框架

本文研究的在轨服务任务规划问题采用一对

一工作模式，即一颗服务星对一颗目标星进行服

务，且服务卫星星群和目标卫星星群位于共面圆轨

道，各目标星的优先级相同。为了实现在轨服务任

务规划问题的高效求解，本文构建了如图 1所示的

两层任务规划框架。其中，任务分配层通过定制的

网络编码差分进化算法，生成满足一对一约束的服

务星任务指派方案；规划求解层中，服务星群按照

任务分配结果通过双脉冲霍曼转移实现和对应目

标星的空间交会，并计算轨道转移时间、速度增量

等指标作为任务规划目标函数；最终根据优化收敛

条件，判断任务规划求解过程是否终止。

基于上述在轨服务任务规划框架，建立如式

（1）所示的一对一在轨服务任务规划优化问题的数

学模型：
find X (xij )
min f (X ) = w1∑

i = 1

n∑
j = 1

m

tij /t0 ⋅ xij + w2∑
i = 1

n∑
j = 1

m Δvij /v0 ⋅ xij

s.t.
ì

í

î

ï
ï
ï
ï

g1 =∑
i = 1

m

xij - 1 = 0
g2 =∑

j = 1

n

xij - 1 ≤ 0

输入

任务分配层

规划求解层

生成任务分配方案

求解霍曼转移问题

计算任务规划效能指标

是否终止？

是

输出

否

网格编码
差分进化

图1 在轨服务任务规划框架

Fig. 1 On-orbit servicing mission planning framework

（1）
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其中，X为指派变量矩阵，其元素 xij=1时表示第 i个
服务星对第 j个目标星进行服务，xij=0表示不存在

服务关系；ti和Δvi分别为第 i个服务星轨道转移时

间与变轨所需速度增量，由空间交会模型计算得

到；w1和w2分别为在轨服务任务时间和能量指标的

加权系数；t0和 v0为归一化因子，用以消除不同指标

量级造成的差别；约束条件g1表示每个目标星必须

且只能接受一个服务星；约束条件g2表示每个服务

星最多服务一个目标星。

2. 2 双脉冲霍曼转移模型双脉冲霍曼转移模型

本节对在轨服务任务规划框架采用的双脉冲

霍曼转移模型进行简要介绍。双脉冲霍曼转移过

程如图 2所示，服务星在轨道半径为 r1的圆轨道C1
的任意点 P处产生第一个速度增量Δv1，进入椭圆

转移轨道E，并在E的远地点A产生第二个速度增

量Δv2，进入半径为 r2的圆轨道C2。

霍曼转移过程两次脉冲所需的速度增量如式

（2）所示：

Δv1 = vEP - vC1 = vC1 ( 2r2
r1 + r2 - 1)

Δv2 = vC2 - vEA = vC2 (1 - 2r1
r1 + r2 )

（2）

其中，vC1和 vC2分别为半径 r1和 r2圆轨道的速度。对

应的霍曼转移变轨时间为：

tr = π
μe

( r1 + r22 )
3/2

（3）
其中，μe = 398600.5 km3/s2为地球常数。

此外，为了实现服务星与目标星的交会，在轨

道转移前目标星需要超前服务星一个提前角 θH，因
此服务星需要根据和目标星的相对相位在停泊轨

道上等待一段时间。因此，服务星的实际轨道转移

时间为等待时间和变轨时间之和。文献［12］中给

出了双脉冲霍曼转移时间和速度增量的详细计算

方法。

3 网格编码差分进化算法

3. 1 总体流程总体流程

为了高效求解式（1）中的在轨服务任务规划问

题，本研究在标准差分进化算法的基础上［13］，提出

了一种网格编码差分进化算法（Grid Coding based
Differential Evolution，GCDE）。该方法通过一种随

机序列逐次枚举的指派矩阵生成算法，保证每一代

个体自动满足规划约束条件，并通过定制网格编码

差分变异操作，实现设计空间的高效探索。GCDE
的具体步骤叙述如下。

步骤 1：初始化。利用NP个维度为 n×m的 0-1
任务指派矩阵作为每一代的种群Pk，G，种群中的每

个个体（即任务指派矩阵）表示为：

Pk，G = [Xk，G ] = (k = 1，2，...，NP )
Xk，G = [ x(k)ij ]

n × m
（4）

其中，k为个体编号，G为进化的代数，Xk，G分别为第

k个个体对应的任务指派矩阵。3. 2节中给出了

Xk，G的具体生成方式。

步骤 2：网格编码差分变异。为了产生变异向

量 ，算 法 从 当 前 种 群 中 随 机 选 择 三 个 个 体

Xr1，G，Xr2，G，Xr3，G，在此基础上，采用式（5）所示的差分

变异方法产生变异向量。

vk，G = Xr1，G⊕(Xr2，G ⊗ Xr3，G) （5）
式（5）中，vk，G为受体向量，⊕和⊗为网格编码

差分变异操作算子。其中，⊗表示广义差分运算，

用于计算 Xr2，G和 Xr3，G的差异性；⊕为广义变异运

算，用于根据差分结果实现Xr1，G的扰动。3. 3节中

给出了网格编码差分变异操作的详细介绍。

步骤3：选择。按照式（6）进行选择，确定 vk，G是

否作为下一代的个体成员。若 vk，G的任务规划目标

函数值不劣于当前个体Xk，G，则将其替代Xk，G作为

新的种群个体参与下一轮迭代；反之则不会保留

Δv
2

Δv
1

C
2

C
1

P

E

A

r
2

r
1

图2 霍曼转移过程示意图

Fig. 2 Illustration of Hohmann transfer
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vk，G。

Xk，G + 1 = {vk，G if ( f (vk，G ) ≤ f (Xk，G ))
Xk，G if ( f (vk，G ) > f (Xk，G )) （6）

步骤 4：对当前种群中的每一个个体重复上述

优化过程，直至达到模型最大调用次数或最大进化

代数，最终输出最优任务规划结果。

3. 2 基于序列逐次枚举的网格编码方法基于序列逐次枚举的网格编码方法

为了减少计算成本，保证任务规划结果的可行

性，本研究引入随机序列逐次枚举思想［14］，实现Xk，G

的快速可靠生成。图3中给出了Xk，G生成过程的示

意图，具体步骤包括：

步骤1：生成n×m的二维平面网格，令网格列编

号 q=1，可用行编号 r = [1，2，...，n ]。
步骤 2：在第 q列网格中，随机从 r中选取一个

元素 r ( t )，为坐标为[ r ( t )，q ]的网格赋值为1，为当前

列其他网格赋值为0，并从 r中删除 r ( t )。
步骤 3：若 q≠m，则 q=q+1返回步骤 1. 1；否则算

法终止，输出指派矩阵个体Xk，G。

可以看出，按照上述方法生成的任务指派矩阵

自动满足在轨服务任务规划问题中的一对一约束

条件，且交换任务指派矩阵网格编码中任意两列或

两行，不改变任务规划结果的可行性，从而有效提

升了在轨服务任务规划约束优化问题的求解效率

和鲁棒性。

3. 3 网格编码差分变异操作网格编码差分变异操作

作为差分进化算法的核心，差分变异通过寻找

两个随机个体之间的差别对目标个体进行扰动，从

而实现设计空间探索［15］。与传统连续优化问题或

者二进制离散编码形式不同，GCDE采用平面二维

网格编码方式构建子代个体，因此无法直接通过传

统差分操作产生变异个体向量。因此，本研究根据

网格编码交换任意两列不破坏一对一任务约束的

特点，定制了一种新型网格编码差分变异操作，其

示意图如图4所示，具体步骤叙述如下。

步骤 1：对于随机选择的个体Xr2，G和Xr3，G，分别

比较其网格编码，找到任务分配结果不同的列并记

录为集合：

Qd = [ d1，d2，...，dz] （7）
其中，dz为Xr2，G和Xr3，G中第 z个不同编码列在网格

编码矩阵中的索引序号。

步骤 2：生成 0~1之间的随机数 rand [ 0，1]，并
与差分变异因子F进行比较。若 rand [ 0，1] ≤ F，则
将Qd中的索引序号顺序随机排列，重新生成一组

索引 Q͂d = [ d͂1，d͂2，...，d͂z]。F越大则表示当前个体具

有更大的概率实现差分变异。

步骤 3：在Xr1，G中，根据原始索引Qd找到对应

的需要变异的列，并根据新的索引向量 Q͂d交换列

的顺序，生成变异后的受体向量 v i，G。

4 工程案例

本节通过某卫星星群一对一在轨服务任务规

划案例，对本文提出的GCDE方法的有效性和实用性

进行验证。本案例中，12颗服务星均匀分布在半长

轴为8378. 14 km、轨道倾角为60°的圆形轨道上，8颗
目标星均匀分布在同一平面内半长轴为8678. 14 km的

圆形轨道上，其初始轨道根数如表 1所示。采用

GCDE方法求解本案例中的在轨服务任务规划问
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图3 网格编码生成过程示意图

Fig. 3 Illustration of grid coding generation
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图4 网格编码差分变异操作示意图

Fig. 4 Illustration of grid coding differential mutation operation
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题。其中，时间和能量指标的加权系数w1和w2均
取 0.5，归一化因子取 t0=2592000 s和 v0=1000 m/s，
GCDE种群规模为 96，最大进化代数为 10，差分变

异因子 F=0.8，得到优化后的任务规划结果如表 2
所示。

从结果中可以看出，服务星群总体上优先选择

轨道运行方向上相位差最小的临近目标星进行服

务，从而同时降低在轨服务任务完成时间和燃料消

耗。此外，优化后的任务规划方案满足一对一在轨

服务模式下的任务指派约束，且所需的最大速度增

量为 122.0 m/s、最长变轨时间为 40225.0 s，符合工

程实际要求。为了进一步说明GCDE的优化性能，

本研究还采用MATLAB提供的整数编码遗传算法

（GA）工具箱求解上述在轨服务任务规划问题（GA
种群规模为 100，最大进化代数为 100，其它参数采

用MATLAB GA工具箱默认设置），得到 GCDE与

GA优化结果对比如表3所示。表3中的结果表明，

本文提出的GCDE方法在求解卫星星群一对一在

轨服务任务规划问题时具有更好的全局收敛性，且

其计算成本相比于传统GA减少了约 90%，从而验

证了GCDE的有效性和实用性。

5 结 论

本文提出了一种基于网格编码差分进化的在

轨服务任务规划方法，能够实现共面圆轨道卫星星

群一对一任务规划问题的有效求解。本研究采用

任务分配-霍曼转移两层结构建立了规划框架，并

提出了一种新型网格编码差分进化算法，通过定制

网格编码机制与差分变异操作，实现最优可行任务

规划方案的高效求解。仿真案例表明，本文提出的

网格编码差分进化方法能够实现共面圆轨道卫星

星群一对一在轨服务任务规划问题的有效求解，且

计算效率较传统遗传算法具有显著提升，从而验证

了本文研究工作的有效性与工程实用性。
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基于Twistor的航天器领航-跟随编队有限时间
姿轨耦合控制

王晨曦 1，张 勃 2，白俊强 2

（1. 中国运载火箭技术研究院，北京 100076；2. 西北工业大学无人系统技术研究院，西安 710072）

摘 要：针对双航天器六自由度领航-跟随编队的姿轨耦合控制问题，为了简化六自由度控制器的设计，采

用 twistor对双航天器的相对姿轨运动进行统一描述，提出了有限时间收敛的六自由度姿轨耦合控制律。首先，定

义合理的坐标系，给出 twistor描述的双航天器相对姿轨运动方程；其次，提出 twistor框架下的终端滑模面，为有

限时间收敛控制律的设计提供基础；然后，应用滑模控制理论，基于所提出的终端滑模面，设计有限时间收敛

的六自由度姿轨耦合控制律，并证明其在有限时间收敛。最后，通过数值仿真，验证所提出算法的有效性。基

于 twistor的六自由度姿轨耦合编队控制律设计比传统设计方法更为简洁，比基于对偶四元数的控制律计算量小，

更适合于计算资源有限航天器的六自由度编队控制。

关键词：航天器；六自由度编队；编队控制；twistor；有限时间控制；姿轨耦合控制

中图分类号：V448. 21 文献标识码：A 文章编号：2096-5915（2020）05-30-09

Finite-Time Orbit-Attitude Coupled Control for Leader-Follower
Spacecraft Formation Based on Twistors

WANG Chenxi1，ZHANG Bo2，BAI Junqiang2
（1. China Academy of Launch Vehicle Technology，Beijing 100076，China；

2. Unmanned System Research Institute，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China）

Abstract: For the coupled orbit-attitude control problem of six-degree-of-freedom（6-DOF） leader-follower
spacecraft formation，the relative orbit and attitude motion between the spacecraft is described by twistors in a unified
form，which can simplify 6-DOF controller design for the formation. Then a finite-time controller is proposed for the
twistor dynamic system. Firstly，some coordinate systems are defined，and the relative orbit-attitude coupled motion
equations of the formation spacecraft described by twistors are given. Secondly，a terminal sliding surface under the twistor
framework is proposed，which provides the basis for the design of the finite-time control law. Thirdly，based on the
proposed terminal sliding surface，a finite-time 6-DOF orbit-attitude coupled control law is developed，and the finite-
time convergence of which is proved via Lyapunov analysis. Finally，the effectiveness of the proposed algorithm is
demonstrated by numerical simulations. The development of twistor based orbit-attitude coupling formation control laws is
much more straightforward than conventional design，and the control law bears less computation burden than the dual
quaternion-based control law.

Key words: Spacecraft；6-DOF Formation；Formation Control；Twistor；Finite-Time Control；Orbit-Attitude
Coupled Control

收稿日期：2020-07-03； 修回日期：2020-09-28
基金项目：中央高校基本科研业务费项目（G2020KY0503）

［引用格式］王晨曦，张勃，白俊强 .基于Twistor的航天器领航-跟随编队有限时间姿轨耦合控制［J］.无人系统技术，2020，3（5）：30-38.



第 5期 王晨曦等：基于Twistor的航天器领航-跟随编队有限时间姿轨耦合控制

1 引 言

航天器编队可以完成单个航天器难以完成的

任务，将不同的功能模块分布在不同航天器上，一

方面可以增加系统的容错抗灾能力，另一方面可以

降低对运载火箭的要求，降低发射成本［1］。因此，

航天器编队飞行技术一经提出，便引领了航天技术

发展的趋势，成为研究的热点。近年来，随着对编

队控制精度要求的不断提高，六自由度航天器编队

的姿轨耦合控制技术得到了广泛关注［2-4］。

对于双航天器领航-跟随编队，采用对偶四元

数对航天器的相对位置和相对姿态运动进行统一

描述，可以降低六自由度编队姿轨耦合控制律的设

计难度，是近几年的研究热点。文献［5-6］用对偶

四元数对双航天器领航-跟随编队的六自由度姿轨

耦合相对运动进行描述，在此基础上分别提出了终

端滑模控制律和快速终端滑模控制律，使航天器编

队的相对位置与相对姿态能够在有限时间内收敛

到理想值附近，并对控制律进行改进，解决了对偶

四元数的二义性问题。文献［7］研究了对偶四元数

描述的双航天器领航-跟随编队的六自由度跟踪控

制问题，通过自适应律对系统的未知对偶参数和对

偶扰动上界进行估计，提出了鲁棒自适应终端滑模

控制律。文献［8］根据单位对偶四元数描述的单刚

体动力学方程，建立单位对偶四元数表示的单刚体

误差动力学方程，然后采用反馈线性化方法设计了

单刚体的位置和姿态跟踪控制器，证明了闭环系统

的渐近稳定性，并引入切换参数来应对控制过程中

可能出现的退绕现象。文献［9-10］应用对偶四元

数理论，建立了两个航天器之间的姿轨耦合相对动

力学模型，基于对偶四元数的对数运算，提出了双

航天器编队不依赖于模型的类 PD姿轨耦合控制

器。文献［11］通过引入对偶滤波器，将对偶四元数

描述的六自由度刚体的误差动力学系统转换为线

性仿射动力学系统，实现了非确定等价快速自适应

控制算法，获得了传统确定等价自适应算法不能实

现的性能提高。基于对偶四元数描述，文献［12-
13］针对航天器的质量和惯性矩阵未知情况，研究

了常值未知扰动作用下双航天器领航-跟随编队的

六自由度姿轨耦合控制问题，通过设计自适应律估

计未知参数和扰动，提出了自适应PD控制律，但是

文献［12］所提出的方法不仅计算效率更高，而且能

够降低控制能量消耗。文献［14］基于对偶四元数

推导了一套挠性航天器的姿轨一体化动力学模型，

基于此模型设计了一种自适应位置姿态跟踪控制

律，能够在航天器质量特性参数未知的情况下，对

其位置和姿态进行跟踪控制，并将控制律应用于挠

性双航天器的领航-跟随编队的耦合控制，验证了

算法的有效性。文献［15］应用对偶四元数，针对双

航天器的相对线速度和相对角速度无法获得的情

况，通过引入一个线性时变辅助系统，实现了不依

赖线速度和角速度的双航天器领航-跟随编队的姿

轨耦合跟踪控制。文献［16］考虑主从航天器的视

线角约束，以及从航天器的惯性特性参数未知的情

况，在对偶四元数框架下，采用人工势场法对约束

进行处理，设计非确定等价自适应律估计航天器的

质量和惯性矩阵，提出了约束条件下的双航天器领

航-跟随编队的六自由度控制律。

虽然对偶四元数能够对航天器的姿轨运动进

行统一形式的描述，但却增加了描述航天器运动的

状态变量的维数，加重了计算负担；另一方面，由于

描述航天器运动的对偶四元数必须为单位四元数，

在有些情况下会带来计算上的困难［17-18］。因此文

献［17］提出了用 twistor描述航天器姿轨运动的方

法，既能实现姿轨运动的统一描述，简化六自由度

控制律的设计，又能克服对偶四元数的缺点。文献

［18］对基于 twistor描述的航天器动力学模型设计

了无迹卡尔曼滤波器，克服了以对偶四元数为基础

难以设计无迹卡尔曼滤波器的困难。针对模块化

设计的航天器，文献［19］用 twistor描述两个模块之

间的相对位姿运动，并设计了基于 twistor的滑模控

制器。文献［20］将 twistor用于描述小行星探测器

与固连在小行星着陆点的理想坐标系之间的相对

位姿关系，用人工势场法处理小行星探测器着陆过

程中的视线角约束和防碰撞约束，提出了满足视线

角约束和防碰撞约束的小行星探测器软着陆六自

由度控制器。

虽然用 twistor描述航天器的姿轨运动能够克

服对偶四元数描述的一些缺点，但是还尚未有基于

twistor的双航天器领航-跟随编队的六自由度姿轨

耦合控制器见诸报道。本文基于 twistor描述的双

航天器相对姿轨运动方程，提出 twistor框架下的终
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端滑模控制器，使编队航天器的相对姿轨运动能够

在有限时间内收敛到理想状态。本文首先给出用

twistor描述的双航天器相对姿轨运动方程。然后提

出 twistor框架下的终端滑模面，基于所提出的终端

滑模面设计有限时间收敛的双航天器领航-跟随编

队的六自由度姿轨耦合控制律，并给出有限时间收

敛的证明，接着给出仿真结果，并进行必要的讨论

与分析，最后给出本文的结论。

2 航天器相对姿轨运动方程

定义地心赤道惯性系为惯性参考系，原点为地

心O，OXI轴在赤道面内指向春分点，OZI轴与地球

自转轴重合指向北极，OYI轴与其他两轴构成右手

坐标系，记地心赤道惯性坐标系为FI。固连在跟随

航天器质心的本体坐标系为FB，坐标轴与跟随航天

器的三个惯性主轴重合，构成右手坐标系。坐标系

FD为理想坐标系。跟随航天器相对于理想坐标系

的相对姿轨运动可以用坐标系FB相对于坐标系FD
的相对位姿运动表示，用 twistor描述为

ḂBD = 14 (1 + BBD)V BBD (1 - BBD) （1）
V̇ BBD = M-1 [F Bg + F Bu + F Bd - V BBI × (MV BBI) ]

- 1 - BBD
1 + BBD

V̇ DDI
1 + BBD
1 - BBD

+V BBD × ( 1 - BBD
1 + BBD

V DDI
1 + BBD
1 - BBD )

（2）

其中，BBD为坐标系FB相对于坐标系FD的 twistor，

BBD可以用对偶四元数表示为［17，20］

BBD = BD - 1
BD + 1 （3）

BD为坐标系FB相对于坐标系FD的单位对偶

四元数，详细定义见文献［17，20］。

V BBD = -ω B
BD + ε ( ṙ̄ BBD + -ω B

BD × -r
B
BD)为坐标系FB相

对于坐标系FD的速度motor表示在坐标系FB中，
-ω

B
BD为坐标系FB相对于坐标系FD的旋转角速度矢

量表示在坐标系FB中，-r
B
BD为坐标系FB相对于坐标

系FD的位置矢量表示在坐标系FB中，-v
B
BD为坐标系

FB相对于坐标系FD的速度矢量表示在坐标系FB
中。V BBI和V DDI的定义与V BBD类似，不再赘述。ε为对

偶单位，满足ε ≠ 0且ε2 = 0。M为跟随航天器的对

偶惯性矩阵，定义为

M = m d
dε I3 + εJ

=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

m
d
dε + εJ11 J12 J13

J12 m
d
dε + εJ22 J23

J13 J23 m
d
dε + εJ33

（4）

m和 J分别为跟随航天器的质量和惯性矩阵。M的

逆矩阵定义为

M-1 = J-1 ddε + ε
1
m
I3 （5）

F B
g = f̄ Bg + ε-τ B

g，f̄ Bg 为地球对跟随航天器的引力

矢量在坐标系FB中的表示，-τ
B
g 为跟随航天器的引

力梯度力矩在坐标系FB中的表示，分别为

f̄ Bg = m (-a B
g + 1 + BBI

1 - BBI
-a
I
J2
1 - BBI
1 + BBI ) （6）

τBg = 3μ
-r
B
BI

 -r
B
BI

5 × J -r
B
BI （7）

其中，-r
B
BI为坐标系FB相对于坐标系FI的位置矢量

在坐标系FB中的表示，μ为地球的引力常数。-a
B
g 为

圆球地球对跟随航天器的引力加速度表示在坐标

系FB中，-a
I
J2为地球 J2项引力摄动对跟随航天器的

引力加速度表示在坐标系FI中，其表达式分别为

-a
B
g = -μ

-r
B
BI

 -r
B
BI

3 （8）
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r
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r
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图1 坐标系定义

Fig. 1 Definition of coordinate frames
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（9）

F Bu = f̄ Bu + ε-τ Bu 为控制力motor，f̄ Bu 为控制力矢量在

坐标系FB中的表示，-τ
B
u 为控制力矩矢量在坐标系

FB中的表示。F Bd = f̄ Bd + ε-τ Bd 为扰动力motor，f̄ Bd 为

控制力矢量在坐标系FB中的表示，-τ
B
d 为控制力矩

矢量在坐标系FB中的表示。对偶四元数和 twistor
的运算性质详见文献［13，20］。

为了进一步明确 twistor与修正罗德里格参数

（MRP）姿态描述以及质心运动之间的关系，BBD可

以写作

BBD = -b BD + εΠBDr DBD = -b BD + ε (ΠBD)
T
r BBD（10）

其中，-b BD即为坐标系FB相对于坐标系FD的姿态

MRP，ΠBD定义为

ΠBD = 14 (1 -  -b BD
2) I3 - 12 -b

×
BD + 12

-b BD
-b
T
BD

-b
×
BD =

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

0 -b3 b2
b3 0 -b1-b2 b1 0

另外，由定义（3）可知，当 BD = -1时，BBD是奇

异的。但是可以在奇异发生前，切换 BBD 的表达

式为

B̂BD = - BD - 1
- BD + 1 =

1
BBD

（11）
根据四元数和对偶四元数的定义，BBD与 B̂BD表

示同一位姿关系［17，20］。

3 终端滑模控制律

为了证明所提出的滑模面和控制律的有限时

间收敛性，首先引入如下引理：

引理 1.［21］对于任意实数λ > 0，0 < r < 1，如果

系统的李雅普诺夫函数 V满足 V̇ (x) + λV r (x) ≤ 0，

则系统有限时间收敛，收敛时间满足

T ≤ V
1 - r ( )x0
λ(1 - r ) （12）

引理 2.［22］对于任意实数λ1 > 0，λ2 > 0，0 < r < 1，
如果系统的李雅普诺夫函数V满足

V̇ (x) + λ1V (x) + λ2V r (x) ≤ 0，则系统有限时间收

敛，收敛时间满足

T ≤ 1
λ1 ( )1 - r ln

λ1V 1 - r ( )x0 + λ2
λ2

（13）
本文提出 twistor框架下的终端滑模面为

S = V BBD + 1
1 + BBD

é
ëk1⊙|BBD |

γ⊙ sign (BBD)ùû
1

1 - BBD
= 0 （14）

其中，k1 = k1r + εk1d，k1r > 0，k1d > 0，0 < γ < 1，
|BBD |

γ = éë|BBD1 |
γ
，|BBD2 |

γ
，|BBD3 |

γ
，0，|BBD5 |γ，|BBD6 |γ，

|BBD7 |
γ
，0ùû

T
，

sign (BBD) = [ sign (BBD1)，sign (BBD2)，sign (BBD3)，0，
sign (BBD5)，sign (BBD6)，sign (BBD7)，0 ]T

对于滑模面（14），有以下定理：

定理 1.对于航天器领航-跟随编队相对动力学

系统（1）（2），滑模面（14）在有限时间内收敛至稳定

平衡点BBD = 0，V BBD = 0。
证 .考虑李雅普诺夫函数

Vs = 12 BBD ∘ BBD （15）
Vs对时间求导，得

V̇s = BBD ∘ ḂBD

= BBD ∘ 14 (1 + BBD)V BBD (1 - BBD)

= - 14 BBD ∘ éëk1⊙|BBD |
γ⊙ sign (BBD)ùû

= - 14 |BBD |∘ (k1⊙|BBD |
γ) ≤

-min (k1r，k1d)2
γ - 3
2 V

1 + γ
2s

（16）

根据引理1，BBD将在有限时间Ts内收敛到0，Ts
满足

Ts ≤ 25 - γ2 V 1 - γ
2s ( )0

min ( )k1r，k1d ( )1 - γ （17）
因 此 ，当 时 间 t > Ts 时 ，ḂBD = 0，由 式（1）

q

q
q
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得V BBD = 0。
根据滑模控制器的设计方法，控制量由等效控

制F Beq和切换控制F Bs 两部分构成，即

F Bu = F Beq + F Bs （18）
为求得等效控制F Beq，首先对S求导，得

Ṡ = V̇ BBD + ( ddt 1
1 + BBD ) éëk1⊙|BBD |

γ⊙ sign (BBD)ùû
1

1 - BBD
+ 1
1 + BBD

é
ë
ê
d
dt k1⊙|BBD |

γ⊙ sign (BBD)ù
û
ú

1
1 - BBD

+ 1
1 + BBD

é
ëk1⊙|BBD |

γ⊙ sign (BBD)ùû

( ddt 1
1 - BBD ) = V̇ BBD + Ṫ

式中：
d
dt

1
1 + BBD

= - 1
1 + BBD

ḂBD
1

1 + BBD

= - 14 V BBD (1 - BBD) 1
1 + BBD

d
dt

1
1 - BBD

= 1
1 - BBD

ḂBD
1

1 - BBD

= 14
1

1 - BBD
(1 + BBD)V BBD

d
dt éëêk1⊙ (|BBD |

γ⊙ sign (BBD))ùûú
= 14 γk1⊙ |BBD |

γ - 1⊙ [ (1 + BBD)V BBD (1 - BBD) ]
令F Bd = 0，Ṡ = 0得等效控制为

F Beq = M ( 1 - BBD
1 + BBD

V̇ DDI
1 + BBD
1 - BBD )

-M é

ë
êêV

BBD × ( 1 - BBD
1 + BBD

V DDI
1 + BBD
1 - BBD )ùûúú

-F Bg + V BBI × (MV BBI) - MṪ

（20）

设计趋近律为

Ṡs = -k2⊙ Ss - k3⊙ sign (Ss) （21）
其中，k2 = k2r + εk2d，k2r > 0，k2d > 0，k3 = k3r + εk3d，
k3r ≥ dr，k3d ≥ dd，dr为扰动力 f̄ Bd 的上界，dd为扰动力

矩-τ
B
d的上界。由式（21）可得切换控制项为

F Bs = -k2⊙ Ss - k3⊙ sign (Ss) （22）
定理 2.航天器领航-跟随编队相对动力学系统

（1）（2）在控制律（18）的作用下，系统状态在有限时

间内到达滑模面（14）。

证 .考虑李雅普诺夫函数

V = 12 Ss ∘ (MS) （23）
对V关于时间求导，得

V̇ = Ss ∘ (MṠ)
= Ss ∘ M{M-1 [ ]F Bg + F Bu + F Bd - V BBI × ( )MV BBI + Ṫ
- 1 - BBD
1 + BBD

V̇ DDI
1 + BBD
1 - BBD }+V BBD × ( )1 - BBD

1 + BBD
V DDI
1 + BBD
1 - BBD

= Ss ∘ [ - k2⊙ Ss - k3⊙ sign (Ss) + F Bd ]
≤ -Ss ∘ (k2⊙ Ss) - Ss ∘ [ k3⊙ sign (Ss) ] + d ∘ | Ss |
≤ -min ( )k2r，k2d

χ
Ss ∘ (MS)

-min ( )k3r - dr，k3d - ds
χ

[Ss ∘ (MS) ] 12

= - 2min ( )k2r，k2d
χ

V

- 2 min ( )k3r - dr，k3d - ds
χ

V
1
2

其中，χ = max (m，λmax (J))，λmax (J)为矩阵 J的最大

特征值。由于 k3r ≥ dr，k3d ≥ dd，根据引理 2，闭环系

统将在有限时间Tr内到达滑模面S = 0，且Tr满足

Tr ≤ χ

min ( )k2r，k2d
×

ln 2 min ( )k2r，k2d V
1
2s ( )0 + χ min ( )k3r - dr，k3d - ds

χ min ( )k3r - dr，k3d - ds
证毕。

根据定理1和定理2可以得到以下推论：

推论 1.航天器领航-跟随编队相对动力学系

统（1）（2）在控制律（18）的作用下，系统状态 BBD、

V BBD 在有限时间内收敛至稳定平衡点 BBD = 0，
V BBD = 0。

推论1的证明是显而易见的，在此略去。

控制律（18）中包含的符号函数项 sign (BBD)会
导致控制量的抖振，为了消除抖振现象，本文用

sigmoid函数代替 sign函数，sigmoid函数定义为

（19）

（24）
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sigmoid ( )BBD =
é

ë

ê
ê

BBD1

||BBD1 + Δ，
BBD2

||BBD2 + Δ，
BBD3

||BBD3 + Δ，0，

ù

û

ú
ú

BBD5

||BBD5 + Δ，
BBD6

||BBD6 + Δ，
BBD7

||BBD7 + Δ，0
T

其中，Δ > 0为小常量。

注注 1. 在控制律的推导过程中，将BBD视为对偶

四元数，包含 8个元素，但是 BBD4和 BBD8始终为 0。
因此，在进行数值计算时，完全可以忽略 BBD4 和
BBD8，减少计算量。

注注 2. 当 |BBD i |→ 0时，|BBD i |
γ - 1 → +∞，因此由

式（19）可知，|BBD i |→ 0时等效控制F Beq奇异。在实

际情况中，可以设置门限值 δ > 0为一小常量（例如

δ = 1 × 10-6），当 |BBD i | ≤ δ（i = 1，2，3，5，6，7）时，令

|BBD i |
γ - 1 = δγ - 1。一旦 |BBD i | > δ，控制律（18）将使

BBD i重新进入区域 [ -δ，δ ]。因此，控制律（18）将使

BBD i约束在零点的 δ邻域内。

4 仿真结果与分析

为了验证本文提出的方法的正确性，本节对所

提出的方法进行仿真与分析。图2为坐标系关系。

假设跟随航天器相对于领航航天器的理想位

置 在 领 航 航 天 器 本 体 坐 标 系 下 表 示 为 -r
T
DT =

[12，0，0 ]T m，并且跟随航天器相对领航航天器保持

静止，即 ṙ̄ TDT = [ 0，0，0 ]T m/s；跟随航天器相对于领

航航天器的理想姿态用四元数表示为 qDT = 0i +
0j + 0.5k - 0.8660，跟随航天器相对于领航航天器

的理想角速度为-ω
T
DT = [ 0，0，0 ]T °/s。领航航天器

的轨道参数见表 1，并且假设领航航天器的本体坐

标系始终与当地竖直当地水平坐标系重合。

跟随航天器的质量m = 50kg，惯量矩阵为 J =
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

22 1 0.5
1 20 0.8
0.5 0.8 25

kg/m2。

跟随航天器相对于理想位置的初始位置

矢 量 在 跟 随 航 天 器 本 体 坐 标 系 中 表 示 为
-r
B
BD (t0) = [ -2 5 3 ]T m，初始相对速度为 -v

B
BD (t0) =

[ 0.1 0.05 -0.2 ]T m/s，初始相对姿态四元数为

qBD (t0)= 0.4618i + 0.1917j + 0.7999k + 0.3320，初始相

对角速度为-ω
B
BD (t0)= [ 0.5 0.1 0.7 ]T °/s。外部扰动

力和力矩分别为

f̄ Bd =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

3 + 2sin ( )0.1t + 0.2sin ( )10t + π2
4 + 5sin ( )0.1t + π4 + 0.5sin ( )10t + π4
-5 + 4sin ( )0.1t + π2 + 0.4sin ( )10t

× 10-3 N

-τ
B
d =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

-2 + 6sin ( )0.5t + 0.6sin ( )50t + π2
6 + 3sin ( )0.5t + π4 + 0.3sin ( )50t + π4

5 + 4sin ( )0.5t + π2 + 0.4sin ( )50t

× 10-3N ⋅ m

滑模面参数设置为 k1 = 0.5 + ε0.5，γ = 0.8，控
制律参数设置为k2 = 10 + ε20，k3 = 0.001 + ε0.001。

图3给出了跟随航天器相对于理想坐标系的相

对位置变化曲线，可以看到相对位置的分量都较为

平缓地收敛到了 0附近，意味着跟随航天器运动到

表1 领航航天器轨道参数

Table 1 Orbital elements of the leader spacecraft
近地点

高度/km
500

偏心率

0

轨道

倾角

45°

升交点

赤经

50°

近地点

幅角

30°

X
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r
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Y
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跟随航天器

领航航天器
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D

X
r

Y
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Z
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I

Z
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Y
I

r
BI

X
I

O

图2 领航坐标系、理想坐标系和跟随坐标系的关系

Fig. 2 Relation between leader frame, desired frame and
follower frame
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了理想位置并保持在理想位置。图 4描述了对应

的相对速度变化，从图中可以看出，相对速度分量

的变化与对应的位置分量的变化一致，验证了

twistor描述的相对运动的正确性。

跟随航天器相对于理想坐标系的 twistor变化

曲线见图5，各个分量都精确收敛于零附近，表明跟

随航天器的姿态与理想坐标系的姿态重合。图 6
描述了跟随航天器相对于理想坐标系的角速度变

化，可以看到，为了较快地减小角度误差，角速度各

个分量的大小先增大到较大值，然后再缓慢收敛到

0附近。

图7和图8分别给出了控制力和控制力矩的变

化曲线。显然，由于用 sigmoid函数代替了 sign函
数，控制量并没有出现抖振现象，而且所需控制力

和控制力矩都比较小，能够满足航天器动力系统的

要求。
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图6 跟随航天器相对于理想坐标系的角速度曲线

Fig. 6 Relative angular velocity profiles of the follower
spacecraft with respect to the desired frame

r B
D

1/
m

D
r B

D
2/

m
D

r B
D

3/
m

D

0 20 40 60 80 100

2

0

−2

5

0

−5

4

2

0

0 20 40 60 80 100

0 20 40 60 80 100

t/s
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5 结 论

本文针对航天器的六自由度领航-跟随编队控

制问题，采用 twistor对航天器的六自由度运动进行

描述，并基于此设计 twistor框架下的终端滑模控制

律，实现扰动环境下航天器六自由度领航-跟随编

队的精确控制。通过数值仿真，验证了所提出方法

的正确性，并得到以下结论：

（1）基于 twistor的航天器六自由度姿轨耦合相

对运动统一描述能够简化航天器六自由度相对运

动控制律的设计，并且能够避免传统欧拉角描述姿

态运动的奇异性问题。

（2）Twistor描述的航天器姿轨运动方程比对偶

四元数描述的姿轨运动方程的维数低，计算量小，

更适合计算资源有限的在线计算。

（3）Twistor框架下的姿轨耦合终端滑模控制

律，在扰动环境下能够在有限时间内同时使领航-
跟随编队航天器的相对位置误差和相对姿态误差

收敛到0附近。

（4）基于 twistor的姿轨耦合控制律的设计更为

简洁，可以进一步推广到分布式多航天器编队飞行

的六自由度控制，是后续研究的重要内容。
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基于超螺旋干扰观测器的组合体航天器
姿态接管控制

吕跃勇 1，秦堂皓 1，张 薇 1，方 慧 2

（1. 哈尔滨工业大学，哈尔滨 150001；2. 上海航天控制技术研究所，上海 201100）

摘 要：服务航天器捕获非合作目标后构成的组合体航天器的姿态接管控制是空间在轨服务的核心技术。提

出了一种基于超螺旋干扰器的前馈补偿姿态接管控制方法。首先，考虑目标航天器质量参数未知、对抗能力不确

定等非合作特性，开展了基于空间姿态一致性原则的组合体航天器姿态动力学数据驱动建模。然后，将目标航天

器通过机械臂施加给服务航天器的反作用力矩视为广义干扰，设计了一种具有自适应增益的超螺旋干扰观测器，

实现了对广义干扰的有限时间收敛观测。在此基础上，进一步提出了一种基于超螺旋干扰观测结果的前馈补偿姿

态接管控制方案。最后，通过数值仿真验证了所提方法的有效性。观测器增益的自适应调节使得系统在保障稳定

收敛的同时，能够对广义干扰进行快速、准确的估计，再经前馈补偿可进一步提高系统的控制性能。

关键词：组合体航天器；超螺旋观测器；前馈补偿控制；姿态接管；自适应算法

中图分类号：V19 文献标识码：A 文章编号：2096-5915（2020）05-39-07

Attitude Takeover of Combined Spacecraft Based on Super-Twisting
Disturbance Observer

LV Yueyong1，QIN Tanghao1，ZHANG Wei1，FANG Hui2
（1. Harbin Institute of Technology，Harbin 150001，China；

2. Shanghai Aerospace Control Technology Institute，Shanghai 201100，China）

Abstract: The attitude takeover control of the combined spacecraft after the servicing spacecraft capturing non-
cooperative target is the key issue of on-orbit service. A super-twisting disturbance observer based feedforward
compensation attitude control scheme is proposed. Firstly，considering the non-cooperative characteristics of the target
such as unknown mass parameters and uncertain counter capability，the attitude dynamics data-driven model of the
combined spacecraft is proposed based on the principle of space attitude consistency. Then，treating the torque transmitted
from the target through the manipulator as the generalized disturbance of the servicing spacecraft，a super-twisting
disturbance observer with adaptive gains is designed to converge the observation of the generalized disturbance in finite-
time. Furthermore，a feedforward compensation attitude takeover control scheme based on the adaptive super-twisting
disturbance observer is proposed. Finally，the effectiveness of the proposed method is verified by numerical simulation.
Adaptive gain of observer enables the system to quickly and accurately estimate the generalized disturbance while ensuring
the stable convergence. The control performance of the system can be further improved by feedforward compensation.

Key words: Combined Spacecraft；Super-twisting Disturbance Observer；Feedforward Compensation Control；At⁃
titude Takeover；Adaptive Algorithm

1 引 言

随着人类对宇宙空间探索脚步的加快，空间中

的航天器数量也在逐年增加，为了确保这些航天器

顺利完成任务，航天器在轨服务技术应运而生。航

天器在轨服务［1］（On-Orbit Servicing，OOS）是指通
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过人、机器人或两者协同来延长各种航天器寿命，

提升其执行任务能力的一类空间操作。广义的空

间在轨服务技术涵盖在轨装配、卫星回收、加注延

寿、轨道转移、碎片清除以及空间攻防等多个领域，

是航天领域的热点问题。国内外已经开展了许多

在轨服务技术相关研究项目，例如欧空局的 CX-
OLEV［2］太空拖船项目接管失效卫星。美国在

SUMO/FREND［3］项目中提出了凤凰计划，旨在抓捕

卫星后进行拆解再组装，具有明显的天基攻防军事

化应用意图［4］。美国诺斯罗普•格鲁曼公司的

MEV-1［5］与国际通讯卫星 Intelsat-901在地球静止

轨道上空 300公里处的坟墓轨道上进行了对接。

MEV-1通过一种可以插入 Intelsat-901远地点发动

机的机械捕获装置与其完成对接和组合，接管操控

了 Intelsat-901的轨道和姿态运动，使这颗已在轨

运行 19年的卫星可以延长 5年工作寿命。这是历

史上首次在目标卫星上没有预先设计接口的前提

下，对在轨运行的卫星进行捕获和对接。

完整的在轨服务过程大体可以分为四个阶段：

远距离导引、近距离逼近、抓捕组合、接管操控［5］。

服务航天器在捕获目标并与之构成组合体后，通过

自身执行机构驱动组合体进行姿态或轨道运动，从

而实现对目标的接管操控。由于目标航天器多为

非合作目标，即目标航天器存在着服务航天器所未

知的液体晃动、柔性结构振动、惯性特性、质量分布

以及执行机构输出等不确定性，故所构成的组合体

航天器也就存在着诸多不确定性，如质心位置未

知、惯性矩阵未知、存在未知力矩输入以及外界未

知力矩干扰等。因此组合体航天器的高精度、高性

能以及高可靠的姿态控制是关键技术，具有十分重

要的工程意义。

为了实现高精度的组合体航天器质量特性辨

识，国内外的专家、学者提出了许多解决方案。刘

超镇等［6］提出对角速度进行差分以得到角加速度，

最后利用最小二乘方法对角速度和姿态等状态量

进行结算，得到组合体航天器的转动惯量参数。王

明等［7］提出利用服务航天器上附加的空间机械臂

的运动来激励组合体航天器获得速度，再利用最小

二乘算法进行结算来得到组合体航天器的质量特

性参数。张海博等［8］提出利用喷气装置对组合体

航天器产生力矩激励，借助加速度计对运动状态参

数进行测量，最后利用最小二乘方法对组合体航天

器质量特性进行结算。以上文献使用在轨辨识的

方法获取组合体航天器的转动惯量等参数，方法直

观且执行简便，但在轨辨识消耗服务航天器燃料，

且受到外界的干扰力矩作用，所得参数的精度不

高，为实现对组合体航天器的高精度控制，利用敏

感器获取目标航天器状态，并通过服务航天器的执

行器对组合体航天器进行控制。Bandyopadhyay
等［9］提出了一种使用非线性跟踪控制器的方法，实

现对大型物体（如小行星）的航天器姿态的稳定接

管控制。文献［10］设计了一种基于神经网络技术

的自适应姿态控制器；于欣欣等［11］提出利用基于模

型的智能自适应控制方法对组合体航天器进行姿

态控制；康国华等［12］借助深度学习方法，利用训练

好的神经网络对组合体航天器的姿态进行控制。

以上文献只是增加了对组合体航天器控制的鲁棒

性，但在快速性以及抗扰性上有所欠缺。超螺旋干

扰器能够对时变、有界但未知的干扰进行估计，并

在有限时间内收敛，具有良好的快速性和鲁棒性。

文献［13］设计了一种固定增益的超螺旋干扰观测

器对组合体航天器进行姿态控制，但由于采用固定

增益降低了观测器的灵活性，观测性能仍有进一步

提升的空间。

综上，本文针对在轨服务航天器对非合作目标

的姿态接管控制问题，围绕组合体航天器姿态动力

学建模、控制与仿真，提出了一种自适应超螺旋干

扰观测器作为前馈补偿的姿态接管控制方案，实现

了对目标航天器的姿态接管。

2 组合体航天器姿态运动建模

本文以存在对抗性力矩的完全约束组合体航

天器为研究对象，系统结构如图1所示。

图 1中OsXsYsZs是服务航天器的本体坐标系，

OtXtYtZt是目标航天器的本体坐标系，ObXbYbZb是

组合体航天器的本体坐标系，OiXiYiZi是地心惯性

坐标系，Cs，C t分别为从服务航天器本体坐标系及

目标航天器本体坐标系到地心惯性坐标系的转换

矩阵。Cst、C -1
ts 分别表示从目标航天器本体坐标系

到服务航天器本体坐标系的转换矩阵及其反变换

矩阵。通过分析服务航天器与目标航天器间通过
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空间机械臂传递的相互力矩方式，利用欧拉刚体方

程建立服务航天器及目标航天器的姿态动力学模

型，二者在组合体航天器本体坐标系内的姿态动力

学模型可分别写作：

{Jsω̇s + ω×
s J sωs = τs + us + ds

J tω̇ t + ω×
t J tω t = τ t + d t （1）

其中，Js，J t ∈ R3 × 3分别为服务航天器及目标航天器

的转动惯量矩阵，ωs，ω t ∈ R3 × 1分别为服务航天器

及目标航天器相对于地心惯性坐标系的姿态角速

度在各自本体坐标系中的投影，us ∈ R3 × 1为服务航

天器输出的控制力矩，ds，d t ∈ R3 × 1分别为服务航天

器及目标航天器受到的外界干扰力矩，τs，τ t ∈ R3 × 1
分别为服务航天器与目标航天器受到的来自对方

的相互作用力矩，其中ω×为向量ω的反对称矩阵，

对于任一向量ω = [ω1 ω2 ω3 ]
T ∈ R3的矩阵叉乘

计算可简化为ω × Jω ≜ ω×Jω，ω×定义为：

ω× = é
ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

0 -ω3 ω2
ω3 0 -ω1-ω2 ω1 0

（2）

由于本文只考虑服务航天器与目标航天器之

间存在完全约束，因此服务航天器的本体坐标系

与目标航天器的本体坐标系之间存在着常数转换

矩阵，而二者间的相互作用力矩 τs，τ t和姿态角速

度变量 ωs，ω t 等参数均可以通过旋转矩阵相互

转换：

τs = -Cstτt
ωs = Cstω t

（3）
其中，Cst ∈ R3 × 3表示从目标航天器本体坐标系到

服务航天器本体坐标系的转换矩阵。其求取方法

如下：

本文采用四元数描述组合系统的姿态运动方

程。qs = [ qs0 qTsv ]
T
，q t = [ qt0 qTtv ]

T
分别表示服务航

天 器 与 目 标 航 天 器 相 对 于 地 心 惯 性 坐 标 系

OiXiYiZi 的姿态四元数，其中 qs0，qt0 表示标量部

分；qsv = [ qs1 qs2 qs3 ]
T
，q tv = [ qt1 qt2 qt3 ]

T
表示矢

量部分。Cs，C t 分别为从服务航天器本体坐标系

及目标航天器本体坐标系到地心惯性坐标系的

转换矩阵，其具体表达形式如下：

C i (qi ) = (q2i0 - qTivq iv )I3 + 2q ivqTiv - 2qi0q×iv （4）
则可求得目标航天器本体坐标系与服务航天

器本体坐标系互相转换的矩阵为：

Cst = Cs (qs )C -1
t (q t )

C ts = C t (q t )C -1
s (qs ) （5）

综上所述，结合式（1），式（3）及式（5），可推导

出服务航天器与目标航天器间的相互作用力矩 τs
的表达式：

τs = [ -C tsJ tĊ tsωs - Cstω×
t J tω t

+Cstu t + Cstd t + CstJ tC tsJ -1s ω×
s J sωs-CstJ tC tsJ -1s us - CstJ tC tsJ -1s ds]

（6）

其中，C tsĊ ts = Ċ t (q t )C -1
s (qs ) + C t (q t )Ċ -1

s (qs )，I3 ∈ R3 × 3
为单位矩阵。所以服务航天器与目标航天器的姿

态运动学方程形式如下：

q̇i0 = - 12 qTivω i

q̇ i = 12 E i (q i )ω i = 12
é

ë
êê

ù

û
úú

-q i Tv
q i ×v + qi 0I3 ω i，i = s，t

（7）

至此，本文可用式（1），式（6）及式（7）共同描述

组合体航天器的姿态。

3 基于超螺旋干扰观测器的组合体航天器

姿态控制

3. 1 前馈补偿控制方案设计前馈补偿控制方案设计

由于控制器及执行机构均位于服务航天器，以

服务航天器为基准，结合上文的组合体航天器姿态

模型式（1），组合体航天器姿态方程可写作：

Y
s

Y
b

Z
b

Z
s

C t(
q t)

C
s (q

s ) Z
i

O
i

O
b

O
s

Z
t

X
b

X
s

X
i

Y
i

X
t

Y
t

 C
st
=C

ts

−1

图1 组合体航天器坐标系及空间转换关系示意图

Fig. 1 Schematic diagram of combined spacecraft coordinate
system and space conversion relationship
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(J0 + ΔJs )ω̇s + ω×
s (J0 + ΔJs )ωs = τs + us （8）

其中，J0为服务航天器绕自身惯性主轴的惯性矩

阵，ΔJs是服务航天器质心位置发生变化而产生的

转动惯量偏差。

由于目标航天器的质量特征参数未知且可能

存在对抗性姿态机动，ΔJs无法准确获知。τs作为

内部相互作用力矩不可直接测量。上述因素为服

务航天器接管目标姿态带来了挑战，传统基于模型

或在轨辨识的方法不再适用。可将目标航天器通

过机械臂传递到服务航天器的反作用力矩视为作

用在服务航天器本身的广义干扰力矩，该力矩的方

向、大小与接管操控策略、目标特性、对抗强度均有

关，属于典型的上界未知、时变干扰力矩。因此，本

文针对广义干扰力矩的时变未知特性，提出一种基

于超螺旋干扰观测器的前馈补偿姿态接管控制方

案。对于内部作用力矩 τs与其他干扰因素共同构

成的广义干扰力矩，采用超螺旋干扰观测器进行实

时观测。

超螺旋算法是典型的二阶滑模算法，可写作

形式［14］：

ṡ = -k1 | s |
1
2 sgn( s) + U

U̇ = -k2sgn( s)
（9）

其中，s为滑模变量，ki为待设计的常数增益，U为中

间 变 量 。 令 d = -ΔJsω̇s - ω×
sΔJsωs + τs，x1 = qsv，

x2 = ωs，则本文的服务航天器的姿态动力学及运动

学模型状态空间形式写作：

{ẋ1 = 12 (qs0I3 + x×1 )x2 = A(x )x2ẋ2 = B (x ) + Cus + D
（10）

其中，B = -J -10 ω×
s J0ωs，C = J -10 ，D = J -10 d，D为系统

服务航天器所受等价干扰。

若用 x̂2表示系统状态 x2的观测值，则根据服务

航天器的姿态动力学方程的状态空间表达式，有下

式成立：

ẋ̂2 = B (x ) + Cus + D̂ （11）
则系统状态x2的观测误差可写作：

e = x2 - x̂2 （12）
参考式（9），可将超螺旋干扰观测器设计为如

下形式：

D̂j = a1 | ej |
1
2 + ∫a2 sgn(ej )dt，j = 1，2，3 （13）

其中，D̂为超螺旋干扰观测器对等价干扰D的观测

值。结合式（10）、式（12）及式（13）可以求得状态观

测误差的一阶导数表达形式：

ė j = Dj - a1 | ej |
1
2 sgn(ej ) - ∫a2 sgn(ej )dt （14）

从式（13）可以看出超螺旋算法具有有限时间

收敛［10］、不需要滑模变量导数等优点，可以实现对

广义干扰的快速观测，从而提升系统控制性能。

根据前馈补偿原理，将超螺旋干扰观测器的观

测值作为前馈补偿项，结合PD控制器，设计的组合

体航天器姿态控制律形式如下：

us = -Kpqsv - Kdωs - D̂ （15）
其中，Kp为比例系数，Kd为微分系数。根据临界比

例度法，可使 PD控制部分 usPD = -Kpqsv - Kdωs 收

敛。在式（13）中设计的超螺旋干扰观测器中，增益

a1，j，a2，j为常值，为实现对非合作目标产生的非周期

性、幅值变化大的广义干扰更好的观测效果，引入

自适应算法，将增益a1，j，a2，j设计成与当前观测误差

ej有关的自适应增益，以期提高干扰观测的精度及

效率，下文进行自适应超螺旋干扰观测器设计。

3. 2 自适应超螺旋干扰观测器设计自适应超螺旋干扰观测器设计

引入自适应算法后可将超螺旋干扰观测器设

计为如下形式：

D̂j = a1，j ( t ) | ej |
1
2 sgn(ej ) - ∫a2，j ( t )sgn(ej )dt

j = 1，2，3 （16）
其中，a1，j ( t )和a2，j ( t )为自适应增益，

ì

í

î

ïï
ïï

ȧ1，j = { || a1，j ⋅ ( || ej - χ ) a1，j > am
am a1，j ≤ am

a2，j = τa1，j
（17）

其中，τ，χ，am 为待设计的正常数，若存在正常数

ρ，λ使得式（18）成立，则观测误差 ej，j = 1，2，3可以

在有限时间内收敛。

a1，j > ( ρ + λ + τ
2 )

4τλ - ρτ
λ

（18）
假设存在两个中间变量M ∈ R3 × 1，N ∈ R3 × 1，

其形式如下式所示。

ì

í

î

ïï
ïï

Mj = || ej
1
2 sgn(ej )

Nj = Dj - ∫a2，jsgn(ej ) dt，j = 1，2，3 （19）

设ξ j = [Mj Nj ]
T
，并对其进行求导有：
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ξ̇ j = [ ]Ṁj Ṅj

T =
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ù

û

ú

ú
úúú
ú

1
2 ||Mj

(Nj - a1，jMj )
Ḋj - a2，jsgn(ej )

= 1
2 ||Mj

( )é

ë
êê

ù

û
úú

-a1，j ( t ) 1
-a2，j ( t ) 0 é

ë
ê

ù
û
ú

Mj

Nj

+ é
ë
êê

ù

û
úú

0 0
0 2 ||Mj

é
ë
ê

ù
û
ú
0
Ḋj

（20）

假设总干扰D及其一阶导数 Ḋ均有界，即满足

|Dj | < Δ1，| Ḋj | < Δ2，j = 1，2，3，则有 | Ḋj | < Δ2，假设存

在常数ρ满足0 < ρ < 2Δ2，则可将 Ḋj写作如下形式：

Ḋj = ρ2 sgn(ej ) =
ρ
2
Mj

||Mj

（21）
将式（21）代入式（20）并进行整理可得：

ξ̇ j = Aξ j （22）
其中，A = 1

2 ||Mj

é

ë
êê

ù

û
úú

-a1，j ( t ) 1
-a2，j ( t ) + ρ 0 。

设计Lyapunov函数如下：

Vj = ξ Tj Pξ j （23）
其中，P为对称正定矩阵，且P = é

ë
ê

ù
û
ú

λ + τ2 -τ
-τ 1 。

将式（23）的Lyapunov函数对时间求导有：

V̇j = ξ̇ Tj Pξ j + ξ Tj Pξ̇ j = ξ Tj (ATP + PA)ξ j
= - 1
2 ||Mj

ξ Tj Qξ j
（24）

其中，Q = é

ë
ê

ù

û
ú

2a1，jλ + 2τρ -ρ - λ - τ2
-ρ - λ - τ2 2τ 。假设矩阵Q的

最小特征值满足λmin (Q ) ≥ τ，a1，j > ( ρ + λ + τ
2 )2

2λτ - τρ
λ
，

则有：

V̇j = 1
2 ||Mj

ξ Tj Qξ j ≤ - τ

2 ||Mj

 ξ j 2
（25）

对于式（23）有下式成立：

λmin (P )  ξ j 2 ≤ ξ Tj Pξ j ≤ λmax (P )  ξ j 2
（26）

对式（25）和式（26）整理可得

|Mj | ≤  ξ j ≤ V
1
2
j /λ

1
2min (P ) （27）

综上可得：

V̇j ≤ -μV
1
2
j ，μ = τλ

1
2min (P )2λmax (P ) （28）

式（28）满足文献［15］中引理 1给出的系统在

有限时间内稳定的条件，因此式（13）所设计的超螺

旋干扰观测器可以在有限时间内收敛，但式（28）只

证明了超螺旋干扰观测器观测误差收敛，为证明自

适应超螺旋干扰观测器稳定，在此设计另一个

Lyapunov函数：

V1，j = Vj + 12 a͂21，j +
1
2 a͂22，j （29）

其中，a͂1，j = a1，j - â1，j，a͂2，j = a2，j - â2，j，且 â1，j，â1，j，â2，j
均为常数。

对式（29）的Lyapunov函数进行求导有：

V̇1，j = V̇j + a͂1，j ȧ͂1，j + a͂2，j ȧ͂2，j
≤ -μV 1

2
j + a͂1，j ȧ͂1，j + a͂2，j ȧ͂2，j （30）

由 于 â1，j，â2，j 均 为 常 数 ，则 有 ȧ͂1，j = ȧ1，j，
ȧ͂2，j = ȧ2，j。由此，式（30）可写作：

V̇1，j = V̇j + a͂1，j ȧ͂1，j + a͂2，j ȧ͂2，j
≤ -μV 1

2
j + a͂1，j ȧ1，j + a͂2，j ȧ2，j

≤ -μV 1
2
j + a͂1，j ȧ1，j + τa͂2，j ȧ1，j

（31）

选取两个辅助常数 l1，l2，需满足如下约束：

{l1 ≥ max{ }|| ej - χ am / || a1，j
l2 = τl1

（32）
l1 | a1，j || a͂1，j | + l2 | a1，j || a͂2，j | - l1 | a1，j || a͂1，j | - l2 || a1，j
|| a͂2，j = 0代入式（31）可得：

V̇1，j ≤ -μV
1
2
j + (a͂1，j + τa͂2，j) + l1 | a1，j || a͂1，j |

+l2 | a1，j || a͂2，j | - l1 | a1，j || a͂1，j | - l2 | a1，j || a͂2，j |
≤ -sV 1

21，j + [ ȧ1，j - l1 | a1，j |](a͂1，j + τa͂2，j)
（33）

如果常数 â1，j，â2，j选取得足够大，那么有

a͂1，j = a1，j - â1，j < 0，a͂2，j = a2，j - â2，j < 0成立，则有：

a͂1，j + τa͂2，j < 0 （34）
根据文献［15］的定理 1，当 a1，j > am以及 a1，j ≤

am时分别存在：

[ ȧ1，j - l1 | a1，j |](a͂1，j + τa͂2，j)

= { || a1，j [ ]|| ej - χ - l1 ( a͂1，j + τa͂2，j ) ≥ 0，a1，j > am
[ ]am - l1 || a1，j ( a͂1，j + τa͂2，j ) ≥ 0， a1，j ≤ am

（35）

综上可得：

[ ȧ1，j - l1 | a1，j |](a͂1，j + τa͂2，j) ≥ 0 （36）
因此，根据文献［15］的引理 1可以看出状态观
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测误差 e以及干扰观测误差 D͂均可以在有限时间内

收敛，即上述设计的自适应超螺旋干扰观测器是在

有限时间内稳定的。

4 数值仿真

本节通过数值仿真验证了基于超螺旋观测器

的控制方法的有效性，在组合体航天器坐标系

下，航天器质量特性如表 1所示，控制器参数如表

2所示。服务航天器期望四元数和期望角速度分

别为 qsd = [1 0 0 0 ]T 和 ωsd = [ 0 0 0 ]Trad/s，初始四

元数和初始角速度分别为ωs0 = [ 0.1 0.1 0.1]Trad/s，
qs0 = [ 0.3 0.4 0.5 0.707 ]T。

由于仅有服务航天器上安装有敏感器，故在接

下来的仿真过程中，仿真结果均为服务航天器的参

数变化曲线。服务航天器的姿态角速度、姿态四元

数以及控制力矩的变化曲线分别如图2~4所示。

图 2~4的仿真结果表明，基于前馈补偿的 PD
控制器可以实现对组合体航天器姿态快速、平稳的

接管操控。超螺旋干扰观测器自适应增益变化曲

线如图 5所示，超螺旋干扰观测器对系统广义干扰

的跟踪曲线如图6所示。

从图 5可以看出，超螺旋干扰观测器可以跟随

干扰变化动态调整增益，提升系统的鲁棒性。从图

6可以看出，超螺旋干扰观测器可以快速对广义干

扰进行准确估计，提高了系统控制效果。上述仿真

结果表明，基于超螺旋干扰观测器前馈补偿项的

PD控制器可以快速、精准地对组合体航天器姿态

进行控制，为组合体航天器姿态接管控制提供了一

种解决思路。

5 结 论

本文针对非合作目标的姿态接管控制问题，基

于状态一致性原则建立了不依赖于目标参数的组

表 1 航天器质量特性

Table 1 Spacecraft mass and inertia property
航天器

服务航天器

目标航天器

转动惯量 / (kg ⋅ m2)

J0 =
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

405 0 0
0 405 0
0 0 405

ΔJs =
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

20 0.1 0.9
0.1 17 0.1
0.9 0.1 15

J t =
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

245.3 -100 -85
-100 45.3 -120
-85 -120 245.3

质量 /kg

ms = 1080

mt = 1080

表 2 控制器参数

Table 2 Controller parameters
控制器参数

PD控制器增益

超螺旋干扰观测器增益

数值

Kp = diag[100 100 200]
Kd = diag [50 50 100]
χ = 1.5 × 10-4，am = 0.05,

τ = 0.2，a1,j（0）= 0.5，j = 1,2,3
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图 2 服务航天器姿态角速度变化曲线

Fig. 2 Service spacecraft attitude angular velocity change curve
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图 3 服务航天器姿态四元数变化曲线

Fig. 3 Service spacecraft attitude quaternion change curve
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图 4 服务航天器控制力矩变化曲线

Fig. 4 Service spacecraft control torque change curve
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图 5 超螺旋干扰观测器自适应增益变化曲线

Fig. 5 Adaptive gain curve of super-twisting interference
observer
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合体航天器姿态运动数值仿真模型，提出了一种基

于超螺旋干扰观测器的前馈补偿姿态接管控制方

案，基于Lyapunov稳定性理论分析了所提出的自适

应超螺旋干扰观测器的有限时间收敛特性，同时数

值仿真结果也进一步验证了本文所提出的组合体姿

态接管控制方案的有效性，得出了以下主要结论：

（1）基于状态一致性原则构建的组合体航天

器姿态运动数值仿真模型能够准确的描述组合体

的姿态运动，且形式相对简单。

（2）所提出的自适应超螺旋干扰观测器能够

快速、准确、实时估计目标引起的服务航天器广义

干扰力矩，其观测值作为前馈补偿项，有效提高了

PD控制器的接管作用效果。
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面向轨道位置保持的故障模式下
电推力器布局设计优化

陈余军 1，魏 钊 2，3，龙 腾 2，3，史人赫 4

（1. 中国空间技术研究院通信与导航总体部，北京 100094；2. 北京理工大学宇航学院，北京 100081；
3. 飞行器动力学与控制教育部重点实验室，北京 100081；4. 清华大学航天航空学院，北京 100084）

摘 要：为进一步提高故障模式下地球静止轨道卫星的位置保持效率，提出一种故障模式下电推力器布局

设计优化方案。首先针对电推力器的小推力特性，建立了故障模式下电推力器位置保持模型；然后以电推力器

安装位置、开机赤经和开机时长为设计变量，以位置保持燃料消耗最小为目标，考虑位置保持精度等约束，建

立了故障模式下电推力器布局设计优化模型，并通过遗传算法与序列二次规划方法进行求解；最后通过某故障

模式下地球静止轨道卫星电推力器布局设计优化实例进行仿真验证，优化结果表明，基于优化布局的位置保持

燃料消耗相比于初始布局减少了41.9%，验证了故障模式下电推力器布局设计优化方案的有效性与工程实用性。

关键词：故障模式；地球静止轨道卫星；电推力器；小推力；位置保持；布局设计优化
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Configuration Design Optimization of Electric Thrusters in Failure
Mode for Orbit Station-Keeping
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Abstract: To further improve the station-keeping efficiency of geostationary Earth orbit satellites in failure mode，an
electric thruster configuration design optimization scheme in failure mode is proposed. First，in view of the low-thrust
feature of electric thrusters，the electric thruster station-keeping model in failure mode is established. Then considering
the station-keeping accuracy constraint，the electric thruster configuration design optimization model is established to
minimize the station-keeping fuel consumption，and the electric thruster installation position，firing right ascensions，and
firing durations are set as design variables. The genetic algorithm and sequential quadratic programming are used for
optimization solving. Finally，the electric thruster configuration design optimization of a geostationary Earth orbit satellite
in failure mode is conducted for simulation verification. And the optimization results indicate that the station-keeping fuel
consumption of the optimized configuration is decreased by 41.9% compared with that of the initial configuration，which
demonstrates the effectiveness and practicability of the proposed electric thruster configuration design optimization scheme
in failure mode.
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1 引 言

地球静止轨道（Geostationary Earth Orbit，GEO）
卫星在轨运行时会受到地球非球形、日月引力和太

阳光压等摄动的影响，使其逐渐偏离标称轨道，因

此，GEO卫星在轨运行期间需要进行位置保持操

作［1-3］。传统的GEO卫星通常采用化学推力器来实

现位置保持，然而，其存在燃料消耗较大、位置保持

精度较低等问题，严重影响了GEO卫星的寿命［4］。
相比之下，电推力器具有高比冲、小推力的特点，基

于电推力器的位置保持可有效减少燃料消耗并提

高位置保持精度，近年来得到了广泛的应用［5-7］，例
如美国波音公司的 ABS 3A全电推进卫星、德国

OHB公司的Electra全电推进卫星以及欧洲通信卫

星公司的 172B全电推进卫星［8］等。由于电推力器

产生的推力大小仅是化学推力器的百分之一，且位

置保持周期较长，因此，实现有效的GEO位置保持

并提高位置保持效率仍面临巨大挑战。

对于基于电推进系统的GEO卫星，其背地板通

常安装有 4台电推力器，并形成一个矩形构型［9-10］。
然而，当其中一台电推力器发生故障时，其对角线

上另一台电推力器单独不能产生期望的速度增量

来抵消摄动的影响，只有剩下的两台电推力器可以

正常用于卫星的位置保持，即故障模式［11］。在完备

模式下，4台电推力器可以依次在升降交点开机来

修正轨道倾角、偏心率等，能有效实现GEO定点位

置保持并最大化位置保持效率［12］。然而在故障模

式下，2台电推力器依次在升降交点开机不能抵消

摄动的影响，因此必须针对电推力器的小推力特

性，对位置保持策略进行定制。

目前，有不少学者开展了故障模式下的电推力

器位置保持策略研究工作，例如，Zhang等［11］考虑地

影等约束，提出了一种故障模式下的最优电推力器

位置保持控制策略，通过优化点火位置和点火时

长，可有效降低燃料消耗；Li等［13］基于故障诊断算

法设计了一套实时闭环位置保持策略，用于实现故

障模式下GEO卫星的位置保持，并通过仿真验证了

该方法的有效性；刘宇鑫［14］提出了三次点火故障模

式下的电推力器位置保持策略，通过仿真验证了该

策略可有效实现故障模式下的GEO位置保持。尽

管已有大量文献对故障模式下的GEO卫星位置保

持策略进行了研究，但大部分研究工作没有考虑电

推力器布局的影响。由于GEO卫星在位置保持期

间，南北位保所消耗的燃料占整个位保过程所消耗

燃料的80%以上［15］，而电推力器的布局直接决定了

产生的推力的方向，因此，对电推力器布局进行合

理的设计与优化，对于提高电推力沿南北方向的分

量系数，进而提高位置保持效率、降低燃料消耗具

有非常重要的意义。

本文为进一步提高故障模式下基于电推力器

的GEO卫星的位置保持效率，提出了一种故障模式

下电推力器布局设计优化方案。首先建立了故障

模式下电推力器位置保持模型，然后以电推力器安

装位置、开机赤经和开机时长为设计变量，考虑位

置保持精度等约束，建立了故障模式下电推力器布

局设计优化模型，通过优化显著提高了位置保持效

率、降低了燃料消耗。

2 故障模式下电推力器位置保持模型

2. 1 轨道动力学模型轨道动力学模型

由于GEO的轨道倾角和偏心率趋近于 0，为防

止动力学方程发生奇异，本文采用非奇异的轨道根

数来描述卫星的运动，如式（1）所示：

ì
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ï

ï

ï
ïï
ï

a = a
ex = e cos ( )Ω + ω
ey = e sin ( )Ω + ω
ix = i cos ( )Ω
iy = i sin ( )Ω
λ = M + Ω + ω - S

（1）

其中，a为半长轴，Ω为升交点赤经，ω为近心点角

距，i为轨道倾角，M为平近点角，λ为平经度，S为格

林尼治恒星时。

卫星在轨期间通过电推力器开机产生径向、切

向和法向速度增量来抵消空间摄动的影响，电推力

器造成的经度漂移率改变量、偏心率矢量改变量和

轨道倾角矢量改变量可表示为：
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ΔD = - 3
as
ΔvT

Δex = ΔVRVs sin l + 2
ΔVT
Vs
cos l

Δey = -ΔVRVs cos l + 2
ΔVT
Vs
sin l

Δix = ΔVNVs cos l

Δiy = ΔVNVs sin l

（2）
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其中，∆VR、∆VT和∆VN分别为电推力器开机产生的径

向、切向和法向速度增量，∆D为经度漂移率改变

量，∆ex和∆ey为偏心率矢量改变量，∆ix和∆iy为轨道倾

角矢量改变量，as为GEO半长轴，Vs为GEO卫星运

行速度，l为电推力器开机赤经。

GEO卫星在轨运动时，主要受到日月引力、地

球非球形引力和太阳光压摄动的影响。

由日月引力造成的轨道倾角矢量改变量如式

（3）所示［16］：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

( )dix
dt lsg

= -3.5sinΩsm × 10-4

( )diy
dt lsg

= ( )22.79 + 2.59cosΩsm × 10-4
（3）

其中，Ωsm为白道升交点黄经。

由地球非球形引力造成的经度改变量如式（4）
所示［16］：

( dλdt ) ngf = -3ω2e
é

ë
êê-6J22 ( )Re

r

2
sin2 ( )λ - λ22 +

3
2 J31 (Rer )

3
sin2 (λ - λ31) -

ù

û
úú45J33 ( )Re

r

3
sin3( )λ - λ33 TD

（4）

其中，J22、λ22、J31、λ31、J33和λ33为地球田谐项系数；Re
是地球赤道半径；r是卫星与地心之间的距离；ωe是
地球自转角速度；TD是一天的秒数。

由太阳光压造成的偏心率矢量改变量如式（5）
所示［16］：

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï
ïïï
ï

( )dex
dt srp

= 0.011K
A
m [ ]cos LsTe - cos LsT0 cosε

Te - T0

( )dey
dt srp

= 0.011K
A
m [ ]sin LsTe - sin LsT0
Te - T0

（5）

其中，K是太阳光压系数；A是卫星正对太阳光的面

积；m是卫星质量；ε是黄赤交角；T0是初始儒略世

纪数；Te是最终的儒略世纪数；Ls为历元时刻太阳平

黄经，可通过式（6）计算得到：

ì

í

î

ïï
ïï

Ls ( )T = 280.46645 + 36000.76983T +
0.0003032T 2

T = ( )JD - 2451545.0 /36525
（6）

其中，JD为儒略日。

基于脉冲假设，电推力器产生的速度增量和燃

料消耗可通过式（7）计算得到：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Δv = -Ispg ln ( )1 - FpΔt
Ispm0g

Δm fuel = m0 ( )1 - exp ( )- Δv
Ispg

（7）

其中，∆v为电推力器产生的速度增量，∆mfuel为燃料

消耗，Isp为电推力器比冲，g为地球引力系数，m0为

卫星初始质量，Fp为电推力器推力，∆t为开机时长。

2. 2 小推力位置保持控制策略小推力位置保持控制策略

卫星背地板共装有 4台电推力器，其中电推力

器1和2安装在背地板北侧，电推力器3和4安装在

背地板南侧，对称安装。在故障模式下，当其中一

台电推力器发生故障时，则该电推力器与对角线上

的电推力器不能正常用于卫星位置保持，以电推力

器 2发生故障为例，则电推力器 1和 4可以正常用

于卫星位置保持，而电推力器 2和 3不能正常用于

卫星位置保持，如图1所示。

卫星正常在轨运行时，电推力器产生的推力应

指向卫星质心，则推力沿径向R、切向T和法向N的

分量系数为：

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

kR = dR
d2R + d2T + d2N

kT = dT
d2R + d2T + d2N

kN = dN
d2R + d2T + d2N

（8）

其中，kR，kT和 kN分别为推力沿径向、切向和法向的

分量系数，dR，dT和dN分别为电推力器安装位置沿轨

道坐标系R，T，N三轴坐标的绝对值。

1 2

3 4

R
T

N

故障

图1 故障模式下电推力器布局

Fig. 1 Configuration of electric thrusters in failure mode

48



第 5期 陈余军等：面向轨道位置保持的故障模式下电推力器布局设计优化

一个完整的位置保持周期是14天，由1个为期

2天的轨道确定周期和 6个为期 2天的小控制周期

组成。其中，在轨道确定周期内测定卫星当前的轨

道根数，在小控制周期内实现卫星的GEO定点位置

保持。在完备模式下，4台电推力器可以依次在升

降交点开机以最大化位置保持效率，并有效实现

GEO定点位置保持。但在故障模式下，有 2台电推

力器不能正常用于卫星位置保持，剩余 2台电推力

器依次在升降交点开机不能有效抵消摄动的影响，

因此必须找到电推力器合适的开机位置。本研究

采用文献［11］中提出的位置保持控制策略，即在每

个小控制周期内，电推力器1和4各开机两次，电推

力器 1开机赤经分别在 0°~90°和 90°~180°区间内，

电推力器4开机赤经分别在180°~270°和270°~360°
区间内，电推力器开机赤经如图 2所示，通过优化

电推力器的开机赤经和开机时长，来实现GEO定点

位置保持。

电推力器在上述的赤经范围内开机，把产生的

速度增量代入式（2），可得电推力器开机造成的经

度漂移率改变量如式（9）所示：

ΔD t = - 3as (kT1ΔvN1 - kT4ΔvS1 + kT1ΔvN2 - kT4ΔvS2)（9）
其中，∆Dt为电推力器开机造成的经度漂移率改变

量，kT1和 kT4分别为电推力器 1和电推力器 4的推力

切向分量系数，∆vN1、∆vN2、∆vS1和∆vS2分别为电推力器

1第一次开机、电推力器 1第二次开机、电推力器 4
第一次开机和电推力器 4第二次开机产生的速度

增量。

电推力器开机造成的轨道倾角矢量改变量如

式（10）所示：

ì
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ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

Δixt = - kN1ΔvN1Vs
cos lN1 - kN1ΔvN2Vs

cos lN2
+ kN4ΔvS1

Vs
cos lS1 + kN4ΔvS2Vs

cos lS2
Δiyt = - kN1ΔvN1Vs

sin lN1 - kN1ΔvN2Vs
sin lN2

+ kN4ΔvS1
Vs

sin lS1 + kN4ΔvS2Vs
sin lS2

（10）

其中，∆ixt和∆iyt为电推力器开机造成的轨道倾角矢

量改变量；kN1和 kN4分别为电推力器 1和电推力器 4
的推力法向分量系数；lN1、lN2、lS1和 lS2分别为电推力

器1第一次开机、电推力器1第二次开机、电推力器

4第一次开机和电推力器4第二次开机的赤经。

电推力器开机造成的偏心率矢量改变量如式

（11）所示：
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Δext = - kR1ΔvN1Vs
sin lN1 + 2kT1ΔvN1Vs

cos lN1
- kR1ΔvN2

Vs
sin lN2 + 2kT1ΔvN2Vs

cos lN2
- kR4ΔvS1

Vs
sin lS1 - 2kT4ΔvS1Vs

cos lS1
- kR4ΔvS2

Vs
sin lS2 - 2kT4ΔvS2Vs

cos lS2
Δeyt = kR1ΔvN1Vs

cos lN1 + 2kT1ΔvN1Vs
sin lN1

+ kR1ΔvN2
Vs

cos lN2 + 2kT1ΔvN2Vs
sin lN2

+ kR4ΔvS1
Vs

cos lS1 - 2kT4ΔvS1Vs
sin lS1

+ kR4ΔvS2
Vs

cos lS2 - 2kT4ΔvS2Vs
sin lS2

（11）

其中，∆ext和∆eyt为电推力器开机造成的偏心率矢量

改变量；kR1和 kR4分别为电推力器 1和电推力器 4的
推力径向分量系数。

为有效实现位置保持，在每个小控制周期内，

电推力器产生的轨道根数改变量应等于摄动造成

的轨道根数改变量，如式（12）所示：

{ΔD t = ΔDd，Δixt = Δixd，Δiyt = Δiyd，
Δext = Δexd，Δeyt = Δeyd （12）

其中，∆Dd为摄动造成的经度漂移率改变量；∆ixd和
∆iyd为摄动造成的轨道倾角矢量改变量；∆exd和∆eyd

90°

0°

l
N2 l

N1

l
S1

l
S2

电推力器2 电推力器2

电推力器1

赤经

电推力器1

图2 电推力器开机赤经示意图

Fig. 2 Electric thruster firing right ascension diagram
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为摄动造成的偏心率矢量改变量。

按照式（12），使电推力器逐次开机来抵消摄动

的影响，即可实现GEO定点位置保持。

3 故障模式下电推力器布局设计优化问题

描述

3. 1 电推力器布局设计优化模型电推力器布局设计优化模型

故障模式下电推力器布局设计优化问题主要

包括两部分，一是每个小控制周期的位保参数优

化，二是电推力器安装位置优化。其中，电推力器

安装位置优化在外层，每个小控制周期的位保参数

优化在内层。

每个小控制周期的位保参数优化本质上是在

满足每个小控制周期的经度漂移率改变量、轨道倾

角矢量改变量、偏心率矢量改变量和经纬度控制精

度要求的前提下，探索每个小控制周期的最优电推

力器 1和电推力器 4的开机赤经和开机时长，使得

每个小控制周期的燃料消耗最少。每个小控制周

期的位保参数优化问题的数学模型如式（13）所示：

find x = [ lN1，lN2，lS1，lS2，tN1，tN2，tS1，tS2 ]
min m fuel

s.t.
ì

í

î

ïï
ïï

ΔD t = ΔDd，Δixt = Δixd，Δiyt = Δiyd，
Δext = Δexd，Δeyt = Δeyd，

||λ f - λd ≤ 0.05°， || φ f ≤ 0.05°
（13）

其中，tN1、tN2、tS1和 tS2分别为电推力器 1第一次开机、

电推力器 1第二次开机、电推力器 4第一次开机和

电推力器 4第二次开机的时长，mfuel为每个小控制

周期的燃料消耗；λf和φf分别为每个小控制周期末

端的经度和纬度；λd为定点经度。

电推力器安装位置优化问题本质上是在保证

每个小控制周期的优化过程均能找到可行解的前

提下，探索最优的电推力器 1和电推力器 4的安装

位置，使得整个位置保持周期的燃料消耗最少。电推

力器安装位置优化问题的数学模型如式（14）所示：
find X = [T1，N1]
min m fuel_all
s.t. g1 (X) ≤ 0

（14）
其中，T1和N1分别为电推力器 1的切向和法向安装

坐标；mfuel_all为整个位置保持周期的总燃料消耗；g1
用于判断每个小控制周期的位保参数优化是否找

到可行解，若没有找到可行解，则g1>0，反之，g1≤0。

3. 2 电推力器布局设计优化流程电推力器布局设计优化流程

故障模式下电推力器布局设计优化流程图如

图 3所示，其中，为提高全局搜索性，外层的电推力

器安装位置通过遗传算法（Genetic Algorithm，GA）
进行优化；为提高找到可行解的速度，每个小控制

周期的位保参数通过多初始点序列二次规划算法

（Sequential Quadratic Programming，SQP）进行优化，

具体步骤如下所示。

步骤一：通过GA优化电推力器安装位置，计算

推力沿径向、切向和法向分量系数。

步骤二：在轨道确定周期内，确定卫星初始轨

道根数以及摄动对轨道根数的改变量。

步骤三：确定每一个小控制周期内所需的电推

力器开机产生的轨道根数改变量，通过多初始点

SQP优化电推力器的开机赤经和开机时长，由式

（7）计算速度增量以及燃料消耗量。若优化没有找

到可行解，则返回步骤一；否则，循环步骤二和步骤

三，直到达到最大位置保持天数。

步骤四：输出最优电推力器安装位置，以及每

个小控制周期内的电推力器开机赤经和开机时长。

4 仿真案例

本节通过某故障模式下的GEO卫星电推力器

布局设计优化实例来验证提出方案的有效性。本

开始

确定电推力器安装位置

确定初始轨道根数及摄
动造成的改变量

确定每个小控制周期的
开机赤经和开机时长

否

否

是

是

输出最优电推力器
安装及开机方案

是否找到
可行解？

是否达到最大
位保天数？

图3 故障模式下电推力器布局设计优化流程图

Fig. 3 Electric thruster configuration design optimization
flowchart in failure mode
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案例中，GEO卫星入轨质量为 2000kg，卫星尺寸为

2m×2m×2m，卫星面质比为 0. 05，光压系数为 1. 5，
电推力器额定推力为100mN，比冲4000s，仿真开始

时间为 2020年 12月 1日，仿真时长为 1年，GEO卫

星定点经度为 120° E。采用MATLAB R2017b ga和
fmincon工具包进行优化，其中，GA种群规模设为

200，最大迭代次数设为 30，SQP初始点个数设为

50，其他参数设为默认。卫星初始轨道根数如表 1
所示，设计变量取值范围如表2所示。

通过优化，可以得到电推力器开机赤经和速度

增量示意图如图 4所示，经度曲线和纬度曲线如图

5和图 6所示，优化前后电推力器的安装位置对比

如表 3所示，优化前后电推力器布局示意图如图 7
所示。

表1 卫星初始轨道根数

Table 1 Initial orbital elements of the satellite
轨道要素

初始值

半长轴/m
42166200

轨道倾角

0.01°
偏心率

0.0001
初始经度

120°

表2 设计变量取值范围

Table 2 Range of design variables
设计变量

T1/mm
N1/mm
lN1
lN2
lS1

取值范围

[-1000,-100]
[100,1000]
[0°,90°]
[90°,180°]
[180°,270°]

设计变量

lS2
tN1/s
tN2/s
tS1/s
tS2/s

取值范围

[270°,360°]
[0,6000]
[0,6000]
[0,6000]
[0,6000]

速度增量

0.4m/s
0.3m/s

0.2m/s
0.1m/s

0.5m/s

90°
120°

150°

180°

210°

240°

270°
300°

330°

30°

60° l
N1

l
N2

l
S1

l
S2

0°

赤经

图4 电推力器开机赤经和速度增量

Fig. 4 Firing right ascensions and velocity increments of
electric thrusters

120.03
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经
度
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°)
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图5 经度曲线

Fig. 5 Longitude curve

纬
度

/(
°)

天数

0.04

0.035

0.03

0.025

0.02

0.015

0.01

0.005

0
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图6 纬度曲线

Fig. 6 Latitude curve
表3 电推力器的安装位置对比

Table 3 Electric thruster configuration comparison
安装坐标

T1
N1

初始布局/mm
-550
550

优化布局/mm
-302
1000

N

初始布局

卫星背地板优化布局

T

图7 优化前后电推力器布局示意图

Fig. 7 Electric thruster configuration diagram before and after
optimization
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从图 4可以看出，电推力器 1第二次开机和电

推力器 4第一次开机产生的速度增量相对较大，因

为从图 2可以看出，只有电推力器 1第二次开机和

电推力器 4第一次开机能产生向右的推力，而电推

力器1和4的四次开机均能产生向左的推力，因此，

电推力器1第二次开机和电推力器4第一次开机时

间相对较长，来抵消四次开机产生的反向推力的影

响。从图 5和图 6可以看出，GEO卫星的经纬度均

控制在［-0. 05°，0. 05°］，满足控制精度要求。从表

3可以计算得到优化前后的推力法向分量系数分别

为 0. 43和 0. 69，且从计算结果和图 7可以看出，优

化后电推力器的法向坐标到达边界，切向坐标的绝

对值减小，使得优化布局的推力法向分量系数相比

于初始布局增加了 60. 47%。因为南北位保所消耗

的燃料占总燃料的 80%以上，因此，优化后的电推

力器布局更有利于提高位置保持效率。

优化前后燃料消耗对比如表 4所示，从表 4可
以看出基于优化布局的一年的位置保持燃料消耗

相比于初始布局减少了3. 93kg（约为41. 9%），验证

了本文提出的故障模式下电推力器布局设计优化

方案的有效性与工程实用性。

为进一步说明提出的故障模式下电推力器布

局设计优化方案的优势，基于上述优化框架，对完

备模式下的电推力进行布局设计优化，一年的位置

保持燃料消耗对比如表5所示。

从表 5可以看出，尽管只有两台电推力器可以

用于位置保持，但基于故障模式下电推力器布局的

一年位置保持燃料消耗相比于完备模式仅增加了

0. 46kg，因此说明了提出的故障模式下电推力器布

局设计优化方案具有较强的在轨应急能力。

5 结 论

本文提出了一种故障模式下电推力器布局设

计优化方案，可以有效实现故障模式下GEO卫星的

定点位置保持，并显著提高位置保持效率。首先针

对电推力器的小推力特性，建立了故障模式下电推

力器位置保持模型。然后考虑电推力器安装位置、

开机赤经、开机时长以及位置保持精度等，建立了

故障模式下电推力器布局设计优化模型，并通过

GA与 SQP算法进行求解。优化结果表明，基于优

化布局的位置保持燃料消耗相比于初始布局减少

了 41. 9%，因此说明了提出的故障模式下电推力器

布局设计优化方案的有效性与工程实用性。

参 考 文 献

［1］ Weiss A，Kalabic U V，Cairano S D. Station keeping and
momentum management of low-thrust satellites using MPC［J］.
Aerospace Science and Technology，2018，76：229-241.

［2］ Bruijn F J D，Theil S，Choukroun D，et al. Geostationary
satellite station-keeping using convex optimization［J］. Journal
of Guidance，Control，and Dynamics，2016，39（3）：605-616.

［3］ Guelman M M. Geostationary satellites autonomous closed loop
station keeping［J］. Acta Astronautica，2014，97（2）：9-15.

［4］ Gazzino C， Arzelier D， Cerri L， et al. A three-step
decomposition method for solving the minimum-fuel
geostationary station keeping of satellites equipped with electric
propulsion［J］. Acta Astronautica，2019，158：12-22.

［5］ 龚轲杰，廖瑛，边明珠 . GEO卫星小推力位置保持策略建模

与仿真［C］. 中国系统仿真技术及其应用学术年会，贵阳，

2018年8月10-14日 .
［6］ 任亚军，王小永 .高性能电推进系统的发展及在GEO卫星平

台中的应用［J］.真空与低温，2018，24（1）：60-65.
［7］ 周亮，韩冬，崔振江，等 .基于电推力器进行南北位置保持

的一种地球同步轨道注入参数方法［J］.空间控制技术与应

用，2017，43（6）：8-12.
［8］ 周志成，高军 .全电推进GEO卫星平台发展研究［J］.航天器

工程，2015，24（2）：1-6.
［9］ 李强，周志成，袁俊刚，等 . GEO卫星电推力器安装位置优

化研究［J］.航天器工程，2016，25（4）：33-39.
［10］ 赵义平，李峰，经姚翔，等 . GEO电推进卫星轨道漂移策略

研究［J］.航天器工程，2016，25（4）：20-26.
［11］ Zhang J R，Zhao S G，Zhou Z C，et al. Optimal station keeping

表4 初始方案与优化方案燃料消耗对比

Table 4 Fuel consumption comparison between the initial
scheme and optimized schemes

燃料消耗/kg
初始布局

9.38
优化布局

5.45

表5 基于故障和完备模式下电推力器布局的燃料消耗对比

Table 5 Fuel consumption comparison between the failure
mode and nominal mode based electric thruster configurations

燃料消耗/kg

故障模式下

电推力器布局

5.45

完备模式下

电推力器布局

4.99

52



第 5期 陈余军等：面向轨道位置保持的故障模式下电推力器布局设计优化

for XIPS thrusters in failure mode under eclipse constraints［J］.
Journal of Aerospace Engineering，2016，29（6）：04016041.

［12］ Shi R H， Liu L， Long T， et al. Surrogate assisted
multidisciplinary design optimization for an all-electric GEO
satellite［J］. Acta Astronautica，2017，138：301-317.

［13］ Li L C，Zhang J R，Li Y Y，et al. Geostationary station-keeping
with electric propulsion in full and failure modes［J］. Acta
Astronautica，2019，163：130-144.

［14］ 刘宇鑫 .地球同步卫星转移轨道设计与在轨保持方法研究

［D］.北京：北京理工大学，2016.
［15］ Zee C H. Theory of geostationary satellites［M］. Dordrecht，

Netherlands：Springer，1989.
［16］ 李恒年 .地球静止卫星轨道与共位控制技术［M］.北京：国防

工业出版社，2010.

作者简介：

陈余军（1981-），男，博士，高级工程师，

主要研究方向为卫星总体设计及多学科设计

优化。

魏 钊（1994-），男，博士研究生，主要

研究方向为飞行器多学科设计优化。

龙 腾（1982-），男，博士，教授，主要研

究方向为飞行器多学科设计优化与自主任务

规划。本文通信作者。

史人赫（1990-），男，博士，助理研究员，

主要研究方向为飞行器多学科设计优化。

53



Vol. 3 No. 5
September 2020

第 3卷第 5期
2020年 9月

无人系统技术
Unmanned Systems Technology

航天器结构变形在轨自主测量技术进展

罗 为 1，曹俊豪 1，卢孜筱 2，李红浪 2，李伟杰 3
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摘 要：监测航天器结构变形情况对于保障航天器可靠性有着重要意义。简要介绍了航天器结构变形测量

技术进展，并对未来研究做了展望。首先，阐述了航天器结构在轨热变形、在轨健康监测和卫星天线展开三方

面的变形测量需求。接着介绍了电阻应变片、摄影测量法等几种常用变形测量方式，指出这些方式在航天器结

构变形测量领域的缺陷。之后详细描述了光纤布拉格光栅形变测量系统的组成和工作原理，介绍了光纤光栅传

感器的优缺点，并说明其在航天结构变形测量领域能够发挥的作用。最后针对光纤布拉格光栅目前存在的一些

问题和缺点，对利用光纤光栅测量航天器结构变形的研究方向给出建议。综述表明，利用光纤光栅测量航天器

结构变形在现阶段是一种有效的手段，但仍需结合其他方式才能满足未来发展需求。

关键词：航天器；结构变形；应变传感器；光纤光栅传感器；卫星天线

中图分类号：TP212. 1 文献标识码：A 文章编号：2096-5915（2020）05-54-06

Progress of On-Orbit Autonomous Measurement for Spacecraft
Structure Deformation

LUO Wei1，CAO Junhao1，LU Zixiao2，LI Honglang2，LI Weijie3
（1. School of optics and electronic information，Huazhong University of Science and Technology，Wuhan 430074，China；

2. National Center for Nanoscience and Technology，Beijing 100190，China；
3. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering，Beijing 100094，China）

Abstract: Monitoring the structural deformation is of great significance for ensuring the reliability of the spacecraft.
The progress of autonomous measurement in spacecraft structural deformation is briefly introduced. The requirements of in-
orbit spacecraft structure thermal deformation，spacecraft structure health monitoring and satellite antenna deploying are
elaborated. Several common deformation measurement methods such as resistance strain gauge and digital photographic
method are introduced and the defects of these methods are pointed out in the field of spacecraft structural deformation
measurement. The composition and working principle of fiber Bragg grating（FBG）deformation measurement system are
described in detail，the advantages and disadvantages of fiber Bragg grating sensors are introduced，and their functions in
the field of spacecraft structural deformation measurement are explained. Some suggestions on the research direction of
using FBG to measure the structural deformation of spacecraft are given in view of problems and shortcomings of fiber
Bragg grating at present. The review shows that monitoring the structural deformation by fiber gratings is an effective
method at this stage. But other methods should also be developed to meet future needs.

Key words: Spacecraft；Structure Deformation；Strain Sensor；FBG Sensor；Satellite Antenna

1 引 言

随着航天任务增多，航天器将面对日趋极端和

恶劣的环境。服役期间，航天器会面临极端温度变

化，太空碎片冲击，金属结构变形、疲劳等复杂情

况。这些会以结构形变的形式对航天器造成损伤，
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降低航天器的可靠性。如果处理不及时，随着时间

推移，损伤逐渐积累，结构变形超过承受能力，可能

会发生航天器功能失效、报废等严重后果。为了保

障航天器服役期间的可靠性，需要对在轨航天器结

构的变形位置和程度进行实时检测。

另一方面，为了满足远距离通讯需要，卫星天

线的尺寸不断增大，其结构由固定式朝着折叠可展

开方向发展。卫星天线反射面的展开精度严重影

响信号收发能力。这要求卫星天线具备高精度面

形展开能力，能够对展开后振动、热变形导致的偏

差和变形进行修正。

常见的变形测量方式有摄影测量法［1］、电子剪

切散斑法［2］和各类压电应变传感器方法［3］等。这些

机电类测量方式易受电磁干扰，不适用于太空中恶

劣的极端环境。而光纤布拉格光栅传感器具有抗

电磁干扰、质量轻和便于分布式测量等优点，广泛

应用于航天等领域［4］。

本文从在轨热变形、在轨健康监测和卫星天线

三个方面出发，说明航天器结构变形测量的需求。

紧接着从原理、构成和优缺点等角度介绍当前航天

器结构变形测量领域应用最广的测量技术——光

纤布拉格光栅。最后分析光纤光栅传感器在航天

结构变形测量领域的发展趋势。

2 航天器结构变形测量需求

2. 1 在轨热变形在轨热变形

航天器在轨服役期间会长期处于复杂的温度

环境当中。航天器所处空间的温度场往往并不均

匀，这会造成航天器各部位的温度分布和温度变化

不一致。在这样的环境中，航天器结构会产生膨

胀、热变形和振动［5］。这些会影响航天器结构的正

常工作，特别是对卫星天线这类对结构精度要求非

常高的部件。热变形会严重影响卫星天线的面形

精度，降低天线收发信号的能力。

除此之外，伴随热变形的配合应力容易造成航

空航天飞行器结构的疲劳和损坏，进而降低航空航

天飞行器寿命，对其安全工作造成隐患［6］，例如，

2002年发生的中华航空 611号班机空难，便是由于

机尾金属蒙皮疲劳造成的。

为了航天器的性能和安全，需要对航天器结构

热应变的位置和程度进行测量。

2. 2 健康检测健康检测

随着空间碎片问题愈发突出，在轨航天器的安

全受到严重威胁［7］。航天器服役期间，会受到空间

碎片的冲击。国际空间站曾多次遭受空间碎片的

撞击，美国的 STS-124和 STS-126在执行任务中也

多次遭受空间碎片的撞击。

根据速度的大小，冲击可以分为两类：高速冲

击和低速冲击。前者会对航天器造成明显的损伤，

后者的破坏力不及前者，但造成的损伤十分隐蔽、

不易被发觉。如果不能及时检测到低速冲击，长此

以往，损伤逐渐积累，会为航天器结构健康带来隐

患［8-9］，甚至可能会发生航天器功能失效、机体结构

断裂等灾难性事故。

随着空间碎片数量的不断增加，航天器受到撞

击几率不断增加。为规避撞击，航天器往往需要付

出巨大的燃料代价，而哈勃望远镜这类航天器更是

无法调整轨道躲避撞击，航天器与空间碎片之间的

撞击将愈加频繁。因此，对航天器受到的冲击和造

成的变形加以检测对保障航天器健康有重要

意义。

此外，随着在轨时间增加，航天器结构会存在

疲劳损伤，出现裂纹，这会损害航天器健康，降低航

天器寿命。如果不能对疲劳裂纹进行长期、有效的

监控，同样会造成严重后果。

为了保障航天器在轨服役期间的安全性和可

靠性，需要长期监测结构健康，及时制定维护方案。

这不仅要求检测出冲击、裂纹和震动等造成的结构

形变程度，还要判别形变的位置。

图1 地球同步轨道斜视空间碎片图[10]

Fig. 1 Space debris obliquely seen from geosynchronous
orbit[10]
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2. 3 卫星天线展开精度确定卫星天线展开精度确定

为了满足远距离的需要，卫星天线不断向着大

尺寸方向发展［11］。这与火箭有限的运载能力产生

了冲突，为了解决这一对矛盾，卫星天线形状经历

了从固定到可展开，从刚性到柔性的发展。目前使

用较多的是图2所示的可折叠式卫星天线。

火箭发射时，卫星天线处于折叠状态，放置于

火箭的整流罩或航天飞机的载荷舱内。等卫星到

达指定轨道后，伺服电机驱动天线支架逐步展

开［13-14］，如图 3所示。展开后的天线可能会因为振

动、机械故障和热变形等情况而与预定姿态产生偏

差。严重的话，天线因形变和振动而损坏［15］。

天线增益是衡量卫星天线性能的重要指标之

一，高增益的天线能够收发更远距离的信号［16］。而

增益与天线面形精度密切相关，天线面形的偏差会

引起天线增益的下降，影响信号的收发，降低天线

整体性能。为了保证卫星天线性能，需要对卫星天

线展开后的姿态偏差即变形程度进行测量。

3 变形测量方法

常用变形测量的方法有很多，包括：摄影测量

法、电子剪切散斑法、电阻应变片方法等。这些方

法广泛应用于日常生产生活中。但是这些方法都

有其缺陷，例如电子剪切散斑法的测量精度低，数

据获得和分析复杂；摄影测量等方法的相机参数在

不同温度下会变化。这些缺陷限制了上述方法在

航天结构变形测量领域的进一步使用和发展。

相较于上面的机电类方法，光纤光栅传感器具

备安装方式灵活，抗电磁干扰能力强，集成度、分辨

率高，体积小、重量轻等优点，适用于航天器结构变

形测量［17］。

国外已多次将光纤光栅传感器应用于航空航

天领域。美国曾利用光纤布拉格式光栅传感系统

实现对X-33［18］和X-37B［19］等航天、航空飞行器温

度、压力信息的实时监测。欧洲太空局于 2002年
将光纤布拉格光栅嵌入太空望远镜结构中，实现对

望远镜三脚架变形的监测［20］。图 4为欧洲航天局

图2 可折叠式卫星天线[12]

Fig. 2 Foldable satellite antennas[12]

(a) (b) (c)
图3 卫星天线展开过程[13]

Fig. 3 Deploying process of satellite antenna[13]

图4 航天器返回舱光纤光栅传感器系统[21]

Fig. 4 Fiber bragg grating sensor system of spacecraft return
module [21]
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利用光纤光栅测量航天器形变与温度的示意图。

4 光纤光栅传感器

4. 1 工作原理工作原理

光纤布拉格光栅传感器由光纤制备而成，来自

同一激光器的两束紫外光在光纤纤芯处产生干涉，

形成周期为Λ，明暗相间的干涉条纹。干涉条纹会

在光纤中引入缺陷，实现对纤芯折射率的周期性调

制。调制后的那部分光纤就变成了光纤布拉格光

栅［21］。光栅的周期与干涉条纹周期Λ相同，由式

（1）决定，其中λ为紫外光波长，θ为两束紫外光之

间的夹角。

Λ = λ
2 sin ( )θ 2 （1）

光纤光栅的测量原理如图 5所示，当一束宽带

入射光经光纤传输到光纤布拉格光栅时，在周期性

变化的折射率作用下，只有特定波长λB附近的光被

反射，其余光则不受影响继续传播。λB被称为光纤

光栅的中心波长，λB由式（2）决定，其中 neff为光栅

纤芯等效折射率。

λB = 2neffΛ （2）

当光纤光栅受外力影响时，会产生形变并引起

弹光效应，光栅周期Λ和纤芯等效折射率 neff因此

改变。这将导致光纤光栅中心波长λB的改变。通

过检测光栅反射光中心波长λB的波长漂移量，就可

以得到光纤光栅的形变量。将多根光纤紧贴航天

器结构，航天器上的变形也会作用光纤光栅，且不

同光纤中心波长 λB的波长漂移量不同，借助这一

点，可以感知航天器的变形程度和位置。

4. 2 工作方式工作方式

单根光纤布拉格光栅传感器工作原理图如图6
所示。一根光纤上可以集成多个布拉格光栅，不同

光栅的周期Λ不同，中心波长λB也不同。不同光栅

之间可以同时工作，互不干扰。宽带光源发射的光

被光栅部分反射，接收端经法布里-珀罗等滤波器

等方式［23］滤波后得到各光栅的中心波长 λB1、λB2、
λB3…。对比前后时刻中心波长的偏移量，就可以得

到光栅传感器处的形变量。得到不同光纤多个传

感器的数据就可以反演航天器结构变形的位置、程

度、类型等信息。

4. 3 优缺点优缺点

相较于机电类测量方式，光纤光栅传感器在航

天器结构变形测量领域有以下优点：

（1）抗电磁干扰能力强。区别于电荷耦合元

件、应变片等易受电磁波干扰的变形测量方式，光

纤光栅传感器以光作为信息的传输介质，能有效避

免外太空中各种辐射的干扰。

（2）安装方式灵活、适用范围广。光纤光栅结

构简单、尺寸小，既可以直接安装在航天器表面，如

图 7所示，也可以无干扰地嵌入航天器结构当中，

如图 8所示，适用航天器不同部位、不同类型的变

形测量。

（3）集成度高、便于组网。单根光纤上可以集

成多个光纤光栅传感器，多根光纤可以接到同一个

接收端，方便在航天器目标位置组成网状结构，如

图9所示，布置多个测量点。

这些优点使得光纤光栅传感器在变形测量领

域有着巨大的潜力。但是光纤光栅传感器要在航

天器结构测量领域进一步发展，需要解决以下几点

问题：

（1）当光纤温度达到一定阈值时，光纤光栅会

被完全擦除。这要求在设计时需要考虑传感器的

纤芯 包层

透射光

光栅

人射光

放射光

图5 光纤布拉格光栅传感器的原理图[22]

Fig. 5 The schematic diagram of fiber Bragg grating sensor[22]

电流

电流

光纤耦合器

宽频光源

波长

波长

光栅1 光栅2 光栅3 光栅4

图6 单根光纤光栅原理图[17]

Fig. 6 Schematic diagram of single FBG sensor system[17]
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隔热措施，增加航天器整体设计难度。

（2）不同温度下，光纤光栅传感器的灵敏度存

在差异。需要通过软硬件手段对温度变化进行补

偿，提升了传感器系统复杂度。

（3）应变和温度的交叉敏感。光纤光栅传感

器探测结果同时受应变和温度的影响，仅靠一根光

纤难以区分两者的作用。在太空复杂的温度场下，

需要多根光纤才能将两者解耦。

（4）布局复杂。为了不影响航天器结构强度，

安装时，光纤要尽量平行结构表面，这对设计提出

了要求。另一方面，传感器之间通过光纤连接，布

局时要考虑光纤在不同结构之间穿插和光纤从结

构中的引出，这在一定程度上限制了光纤光栅传感

器的应用范围。

这些问题大大增加了光纤光栅传感器系统的

设计难度，也限制了其使用场景，解决这些问题是

航天结构变形测量光纤光栅传感器的发展方向

之一。

4. 4 研究前景研究前景

光纤光栅传感器广泛应用于航天结构变形领

域，但仍有发展和研究前景。

（1）利用机器学习、人工智能等方式辅助传感

器网络系统设计。随着航天需求的发展，航天器自

身结构愈加复杂，加上设计光纤光栅传感器需要考

虑 4. 2节所说的交叉敏感、温度阈值等问题，传感

器网络布局难度大大增加。不同航天器的传感器

网络也是不同的，可以利用机器学习和人工智能等

手段辅助传感器网络设计、减轻设计难度，加快项

目速度。

（2）结合其他应变测量方式，如声表面波气敏

传感器等无线无源手段。航天器结构转动部件等

部分区域并不适合嵌入光纤。针对这些区域的变

形监测，可以采用声表面波气敏传感器等无线无源

方式测量变形，减少光纤在不同结构之间的穿插，

降低光纤设计、布局难度，减少嵌入光纤过多对航

天器强度的破坏。

（3）研发航天特种光纤光栅。随着航天场景的

不断拓宽，航天器将面临更加复杂和恶劣的场景，

这对光纤光栅传感器提出了更高的要求。针对太

空环境极端的温度场、电磁场以及测量需求，不断

开发适合航天器结构形变测量的新型光纤传感器。

5 结束语

本文围绕航天器结构变形测量这一主题，介绍

了航天器结构变形在轨自主测量技术的现状，主要

结论有：

（1）航天器在轨热变形、航天器结构在轨健康

监测和卫星天线展开三个领域对变形测量有需求，

航天器结构变形测量对保证航天器安全性和可靠

性有十分重要的地位。

图7 用薄膜粘合剂固定在层压板上的光纤传感器[17]

Fig. 7 Fiber optic sensor strands positioned on a laminate with
film adhesive [17]

图8 嵌在层压板内的光纤传感器[17]

Fig. 8 Fiber optic sensor strands embedded in a laminate [17]

传感光纤

固定节点

边坡

连接器
FC/PC

BOTDR

图9 光纤传感器布置方案[24]

Fig. 9 Fiber optic sensor layout plan [24]
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（2）与电阻应变片、摄影测量法等几种常用变

形测量方式对比，光纤光栅传感在航天领域具有独

特的优势。

（3）在航天领域，光纤光栅应变传感仍存在不

足。需要结合机器学习等计算方式与无线无源的

应变测量手段。
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基于轨道动力学特性的小天体物理参数感知方法

罗 燕 1，秦 同 2，乔 栋 1
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摘 要：感知小天体物理参数是小天体探测任务的重要科学目标。针对无人系统在深空探测领域的应用，

研究基于轨道动力学特性的小天体物理参数感知方法，建立小天体物理参数与探测器轨道动力学的联系，将小

天体物理参数感知问题转化为动力学参数估计问题。首先，采用不规则形状小天体引力场球谐系数模型建立在

双探测器绕飞小天体过程中的轨道动力学模型；其次，基于器间测距信息建立小天体引力场与自旋参数感知系

统；然后，以器间测距作为感知系统的输入信息，获得引力场模型系数、自旋角速度以及探测器位置速度的最

优估计；最后，通过数值仿真验证所提出方法的有效性。分析表明，通过动力学估计方法，可以在不规则引力

场下实现高精度自主定轨，并感知出小天体高阶引力场与自旋角速度。

关键词：小天体探测；引力场参数；自旋参数；参数感知；动力学估计；器间测量

中图分类号：V19 文献标识码：A 文章编号：2096-5915（2020）05-60-07

Asteroid Physical Parameters Estimating Method Based on Orbit Dynamics

LUO Yan1，QIN Tong2，QIAO Dong1
（1. School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China；

2. Department of Precision Instrument，Tsinghua University，Beijing 100084，China）

Abstract: Estimating the physical parameters of an asteroid is the primary scientific goal of the asteroid exploration
mission. For the application of unmanned system in the field of deep space exploration，the asteroid physical parameters
estimating method based on proximity dynamics is investigated. The problem of perceiving asteroid physical parameters is
transformed into the problem of dynamic parameters estimation. Firstly，the spherical harmonic coefficient model of the
gravitational field of irregular-shaped asteroid gravity is used to establish the orbit dynamic model of the double detector
flying around the asteroid. Secondly，the system model of estimating asteroid gravity and self-rotation parameters is
established based on the distance measurement information between the two spacecraft. Then，the sequential measurement
information is processed to obtain the optimal estimation of gravity model parameters，rotation speed，and orbits of
explorers. Finally，the effectiveness of the proposed method is verified by numerical simulation. The analysis shows that，
using inter-satellite range measurements，the explorers’orbits can be accurately determined in the irregular gravity field，
and the high-order gravity of the asteroid，and the self-rotation speed can be recovered.

Key words: Asteroid Exploration；Gravity Parameters；Self-rotation Parameters；Dynamics Estimation； Inter-
satellite Measurement

1 引 言

小天体是太阳系中较古老的一类天体，探测小

天体，获取其物理参数，是研究太阳系形成与演化、

生命起源与进化，以及抵御外来天体撞击的重要技

术途径，是人类探索和开发宇宙资源的重要技术手

段。同时，也为试验验证空间技术，尤其是深空探

测技术提供了平台。目前，小天体物理参数的获取
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方式主要包括近距离光学成像、多谱段光谱测量和

表面采样探测。此类方式可以感知小天体的尺寸、

形状、自旋等物理参数，以及小天体表面地形、地表

物质组成等。但光学观测的方式精度较低，且无法

获得小天体内部质量与密度分布等信息。小天体

的引力场以及自旋参数是小天体探测的基本内容

之一。感知高精度的小天体引力场以及自旋，特别

是不规则形状小天体引力场与自旋，有助于探索小

天体的内部结构、质量与密度分布等信息，揭示小

天体起源，获得新的科学发现。

小天体引力场以及自旋信息的获取通常有两

种方式。其一，从传统的光学观测中提取光度或光

学特征点等有效信息，以此为观测量反演自旋角速

度以及外部形貌［1-2］，在均匀密度的假设下，获得质

量分布，从而建立引力场模型［3-5］。由于这类方法

的信息源来自小天体表面光学观测，因此获得的自

旋角速度信息以及引力场模型较为粗糙，且无法体

现小天体内部结构与质量信息。另一种方法是通

过探测器轨道数据进行反演。未来的探测器需具

有全面的感知能力，包括环境感知及自身状态感

知［6-7］。由于探测器的运动由其轨道动力学环境，

即探测器所处引力场决定，且小天体自旋会影响引

力场的空间分布，因此借助精确的轨道数据，可对

小天体引力场与自旋进行精确感知［8］。NEAR探测

器在对Eros 433小行星的近距离飞越过程中，通过

地面的无线电测量与星载光学测量数据不仅实现

了高精度定轨［9］，同时还对Eros 433的引力场进行

了估计，并在美国国家航空航天局官网公布了引力

场球谐系数模型的前 8阶球谐系数，是通过轨道数

据感知小天体引力场的先例。

高精度测量与动力学估计是感知小天体自旋

角速度与引力场模型的前提。现阶段，对小天体探

测器的测量主要为地面无线电测量，包括测距、测

速、甚长基线干涉测量，以及星载光学相机测视线

与激光测距仪测距［10-12］。综合各类测量信息，结合

较粗糙的先验引力场模型，可以估计探测器在小天

体坐标系的轨道。然而，地面测控定轨自主性差、

精度随距离增加而降低、且测量几何构型变化弱，

无法实现小天体坐标系下的精密定轨。此外，小天

体自旋与引力场感知需要长时间连续测量估计，依

靠地面测控成本高昂。光学测量虽自主性强，但受

光学导航原理（图像特征提取与匹配）的限制，参数

估计精度较低。因此，传统的测量定轨方式在定轨

精度上只能满足工程需求，无法满足高精度引力场

与自旋参数感知的需求。

本文针对无人系统在小天体科学探测方面的

应用，研究基于轨道动力学特性的小天体引力场与

自旋角速度感知问题，即如何通过小天体探测器之

间的器间测距信息对小天体引力场模型参数与自

旋角速度进行修正。该问题本质上为参数估计问

题，可用的测量信息为器间测距，需估计的参数为

引力场模型参数、自旋角速度以及探测器轨道。在

二体动力学问题中，由于引力场的对称性，器间相

对测量仅能确定探测器轨道的大小、形状与尺寸，

但星座的旋转方位信息，即各个轨道升交点赤经、

轨道倾角以及近地点幅角均不可估计［13-14］。原因

在于，星座整体旋转时，器间的测距、测速信息不会

发生变化，导致器间测量导航系统不完全可观。但

在小天体的不规则引力场中，引力场各向差异显

著，不再呈现对称性，因此星座旋转后，各轨道的大

小、形状尺寸也会随之改变，从而引起器间测量的

变化。如此一来，器间测量对轨道各个元素均有一

定的敏感性，整个星座定轨系统完全可观。因此，

小天体引力场的不规则性虽然增加了小天体附近

轨道设计难度，但也由于其复杂性，改善了参数感

知系统的可观性，是参数感知的有利因素。

小天体的不规则引力场是实现参数感知的关

键因素，同时，由于先验引力场模型以及自旋角速

度存在误差，在进行定轨估计时，除了各轨道状态，

还需要将引力场模型系数以及自旋角速度作为待

估状态变量进行估计。因此，基于动力学的小天体

参数感知实质上为动力学参数估计。以小天体球

谐系数模型为例，通过三维建模与均匀密度假设得

到的引力场模型中各阶球谐系数误差较大，将各阶

球谐系数以及自旋角速度作为状态变量，扩充至动

力学估计系统的状态向量中，依靠器间观测量，通

过非线性滤波算法同时估计各阶球谐系数、自旋角

速度以及探测器轨道参数。

2 小天体附近探测器轨道动力学

2. 1 小天体引力场模型小天体引力场模型

小行星形状不规则，内部密度的分布也不均
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匀，这使得中心天体对环绕飞行器的引力作用也不

严格等于等效的质心引力，而是等于中心天体各部

分质量引力作用之和，即引力位函数：

V (r) = G ∫ ρ ( )s ds|| r - s （1）
其中，r为飞行器的位置，s为小天体内某一点的位

置，上述积分应该对整个中心天体体积进行积分，

中心天体对环绕飞行器的引力可表示为：

F = gradV (r) （2）
由于我们无法得到精确的中心天体的质量分

布结果，所以上式并不能用来计算中心天体的引力

势。常用的中心天体引力的计算模型有球谐系数

模型［15］、多面体模型［16］、质点群模型等［17］。本文用

球谐函数的级数展开式表示小行星的引力势能，能

够更直观地描述小天体模型精度阶次。球谐系数

模型如式（3）所示，小行星引力向量可以通过对势

能求梯度得到。

V (r) = GM
r ∑n = 0

∞ ∑
m = 0

n Rn

r
Pnm ( )sinϕ

(Cnm cos (mλ) + Snm sin (mλ))
（3）

其中：

Cnm = 2 - δ0mM
( )n - m ！

( )n + m ！ ∫ snRn Pnm

(sinϕ′)cos (mλ′) ρ (s)ds
（4）

Snm = 2 - δ0mM
( )n - m ！

( )n + m ！ ∫ snRn Pnm

(sinϕ′) sin (mλ′) ρ (s)ds
（5）

Pnm (u) = (1 - u2)m/2 d
m

dum Pn (u) （6）
Pn (u) = 1

2nn！
dn
dun (u2 - 1)

n
（7）

{ }-C nm

-S nm
= ( )n + m ！

( )2 - δ0m ( )2n + 1 ( )n - m ！ { }Cnm
Snm

（8）
其中，ϕ和λ分别为飞行器在小天体固连坐标系下

的纬度和经度，ϕ′和λ′分别为积分单元的纬度和经

度，Cnm和 Snm为非归一化的引力场模型谐函数，-C nm

和-S nm为归一化的引力场模型谐函数。Pnm为勒让

德多项式，δnm为克罗内克符号（即 n，m相同为 1，
不同为0），GM为引力常数，R为天体平均半径。

由于Cnm和 Snm的计算同样需要知道质量分布，

故一般也无法计算。目前而言，谐函数-C nm和
-S nm一

般是发射卫星并通过定轨来获得，从而通过换算得

到Cnm和Snm。
m = n = 0的项为中心天体的质心引力部分，当

n，m不为 0时，代表中心天体引力位偏离中心质点

的程度。

2. 2 小天体附近探测器轨道动力学模型小天体附近探测器轨道动力学模型

在小天体固连坐标系下，探测器轨道动力学模

型如式（9）所示：

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ẋi = vxi
ẏi = vyi
żi = vzi
v̇xi = ω2xi + 2ωẏi + ∂V∂x + nx
v̇yi = ω2yi + 2ωẋi + ∂V∂y + ny
v̇zi = ∂V∂zi + nz

i = 1，2 （9）

式中，xi，yi，zi为探测器 i的三轴位置，ω为小天体的

自旋角速度，nx，ny为未建模的干扰加速度，V为小

天体的引力位势函数球谐系数模型。

3 引力场与自旋参数感知系统

3. 1 系统状态模型系统状态模型

在小天体固连坐标系下建立引力场与自旋感

知系统，待估系统变量为两环绕探测器的位置、速

度、引力场球谐系数、模型系数，以及自旋角速度，

系统状态变量如式（10）所示：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

X = [ x1，y1，z1，vx1，vy1，vz1，x2，y2，z2，vx2，
]vy2，vz2，Cnm，Snm，ω

n = 2，3，⋯N
m = 0，2，⋯n

（10）

小天体各级引力场参数以及自旋角速度视为

常数，其状态模型如式（11）所示：

ì

í

î

ïï
ïï

Ċnm = 0
Ṡnm = 0
ω̇ = 0

（11）

由式（10）~（11）可得到引力场反演的系统状态

模型如式（12）所示：

Ẋ = f (X) （12）
f (X)的具体表达式参照式（10）~（11）。

在两探测器绕飞小天体的过程中，通过器间特
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高频频段无线电通信，实现相对距离测量，测量模

型如式（13）所示：

y = (x1 - x2 )2 + (y1 - y2 )2 + ( z1 - z2 )2 + wρ（13）
式中，wρ为测量噪声，在此假设为高斯白噪声。

3. 2 系统状态估计方法系统状态估计方法

针对小天体引力场反演这一非线性估计问题，

采用无迹卡尔曼滤波算法实现状态最优估计，给出

tk时刻的系统先验状态Xk和状态误差协方差矩阵

Pk，后续的估计流程如下：

（1）计算2n + 1个 sigma点及其权值。

ì

í

î

ïï
ïï

X0 = Xk

X i = Xk + (n + 1)Pk i = 1，2，⋯，n

X i = Xk - (n + 1)Pk i = n + 1，⋯，2n
（14）

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï
ïïï
ï

wm0 = λ
(n + λ)

wc0 = λ
(n + λ) + (1 - α2 + β )

wci = wmi = 1
2 ( )n + λ

（15）

式中，λ = α2 (n + k) - n，α决定 sigma点的散布程

度，通常取一个小的正值，k通常取 0，β用来描述系

统状态的分析信息，高斯分布情况下，β最优取

值为2。
（2）计算 sigma点通过非线性函数 f (X)的传播

结果。

Xk + 1/k， i = ∫
tk

tk + 1
f (X i)dX i i = 0，1，⋯，2n （16）

进而可得：

Xk + 1/k =∑
i = 0

2n
wmi Xk + 1/k，i （17）

Pk + 1/k =∑
i = 0

2n
wmi (Xk + 1/k，i - Xk + 1/k) (Xk + 1/k，i - Xk + 1/k)

T
（18）

（3）观测更新。

y͂k + 1 = h (Xk + 1/k) （19）
ZK + 1/k =∑

i = 0

2n
wmi y͂k + 1，i （20）

Pxz =∑
i = 0

2n
wci (Xk + 1/k，i - Xk + 1/k) (y͂k + 1/k，i - ZK + 1/k)

T
（21）

Pzz =∑
i = 0

2n
wci (y͂k + 1/k，i - ZK + 1/k) (y͂k + 1/k，i - ZK + 1/k)

T
（22）

Xk + 1 = Xk + 1/k + Kk + 1 (yk + 1 - ZK + 1/k) （23）
Pk + 1 = Pk + 1/k - Kk + 1PzzKk + 1 T （24）

4 仿真结果及分析

对目标小行星 2016HO3进行引力场与自旋参

数感知仿真分析，假设目标天体等效半径 50m，密
度 1. 26×103 kg/m3（标准C类小行星密度，2016HO3
富含铁质，实际密度要大），套用Bennu的不规则引

力场模型，前四阶引力场参考模型参数如表 1所
示。假设先验引力场各阶模型误差为 50%，两探测

器在本体系下的初始位置误差标准差为 10m，器间

测距精度为10cm/1cm，探测器绕飞高度1km /500m/
100m。

当测量精度为 10cm时，不同轨道高度的引力

场反演仿真结果如图 1所示。轨道高度 1km时，通

过240h（包含不可见弧段时长）的测量，可以反演出

二阶引力场，轨道500m时，通过120h观测可以反演

出三阶引力场，轨道高度100m时，通过240h观测可

以反演出四阶引力场。不同轨道高度下探测器位

置收敛精度近似，三轴位置精度约为 20cm，如图 2
所示。

考虑到 2016HO3的半径约为 50m，因此 100m
轨道高度已接近工程可实现的极限最低高度。为

反演更高阶次的引力场模型，需进一步提高测量精

表1 前八阶引力场参考模型参数

Table 1 The first 8th order gravity model parameters
n

2
2
2
3
3
3
3
4
4
4
4
4

m

0
1
2
0
1
2
3
0
1
2
3
4

Cnm

0.0390
3.383×10-4
0.0033
0.0168
0.0011

1.045×10-4
1.373×10-4
0.0303

-5.105×10-5
-6.596×10-4
-2.937×10-5
5.911×10-5

Snm

0
-5.692×10-5
-5.354×10-4

0
9.479×10-4
8.559×10-5
-7.572×10-5

0
0.0022

2.968×10-4
-1.339×10-5
3.234×10-5
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度。当测量精度达到 1cm时，100m高度的探测器

器间测距反演引力场结果如图 3所示，对应的探测

器轨道精度如图 4所示。从仿真结果可以看出，当

测量精度提升后，引力场反演精度明显提高，在

100m轨道高度进行器间测量反演，可修正六阶引

力场参数。同时，探测器的定轨精度也从 20cm提

高至 5cm。通过引力场参数计算得到的真实引力

加速度与感知加速度仿真对比如图5所示。图6给

出了自旋角速度的误差。假设光学观测获取的先

验自旋角速度误差为1%，通过动力学感知方法，经

过 170h 连续观测后，自旋角速度误差降低至

0. 01%。

5 结 论

本文研究了基于轨道动力学特性的小天体引
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图1 测量精度10cm时不同轨道高度下感知的引力场模型参数误差

Fig. 1 The gravity parameter errors with 10cm measurement accuracy in situations with different orbits
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力场与自旋角速度感知方法，利用两个小天体环绕

探测器之间的无线电测距信息，可同时估计探测器

在小天体固连坐标系下的轨道、各阶球谐系数模型

参数以及小天体自旋角速度。影响引力场与自旋

感知精度的因素主要包括探测器轨道高度和测量

精度两方面。仿真结果验证了轨道高度越低，测量

精度越高，可以感知的引力场阶次越高，自旋角速

度精度越高。精确的引力场信息是实施小天体探

测任务的重要保障，本文的研究对空间环境感知、

小天体探测中的参数估计有重要参考价值，创新点

在于以器间测距信息为输入对小天体的引力场进

行了较为精确的估计，同时提高了探测器的定轨精

度。但利用球谐系数计算小行星非球星引力存在

着一定的缺点，小行星形状越不规则时误差越大，

本文仅套用Bennu的引力场模型进行了模拟仿真，

后期可利用仿真或真实拍摄的图片初步估计小行

星的形状，并采用更高阶的非线性估计方法，进一

步验证该方法和提高对小行星引力场参数估计的

精度。
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