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摘　要：探讨了一种针对空间引力波探测任务的在轨无拖曳控制技术，基于未来可行的地心轨道探测任
务背景进行分析设计，并对搭载两颗检验质量的在轨无拖曳系统进行航天器与质量块间相对运动动力学及

耦合特性建模。同时，初步分析了任务中无拖曳系统指标和摄动，并设计了基于频域 Ｈ∞最优控制理论的系
统相对平动控制律。数值仿真结果表明，当双检验质量在轨无拖曳系统各检验质量按激光测距呼吸角排列

时，采用无固定追踪点策略且在非敏感轴无悬浮控制输入的情况下，可以实现航天器对基准点的追踪，并满

足系统频域性能指标的要求。同时，每颗检验质量的时域偏移量可以控制在微米级别，从而获得任务所需的
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　　空间引力波探测计划以欧航局的 ＬＩＳＡ任
务［１－２］为代表，该计划将通过三颗无拖曳航天器

构成大型星间激光干涉仪，通过每两颗航天器间

往返链路的延迟干涉测距，探测中低频段引力波。

ＬＩＳＡ任务以深空日心轨道为背景，而本文将基于
未来可行的地心轨道引力波探测任务进行分析设

计，例如天琴计划。天琴计划［３－６］是由中山大学

牵头的国际空间引力波探测计划，该任务航天器
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编队运行在十万千米地心轨道，三颗航天器组成

等边三角形构型，在科学模式下，每颗航天器通过

无拖曳控制补偿其与引力基准的受摄差，提供可

供引力波观测的窗口。

引力波探测航天器需要攻关的关键技术之一

是多检验质量的在轨无拖曳控制技术［７］，引力波

探测编队中每颗航天器内含两个真空腔体，质量

块处腔体中，两检验质量敏感轴所成夹角为测距

呼吸角，航天器对两颗检验质量提供的惯性基准

进行追踪，进而实现测距所需平台的超静超稳。

航天器执行机构常用 ＦＥＥＰ微推进器［８］、胶体或

冷气微推进器［９］，质量块执行机构为腔体内静电

悬浮控制极板，航天器与质量块间敏感器为电容

位移传感器，量测各质量块在腔体内的偏移量。

针对多检验质量在轨无拖曳控制方法与控制

策略的研究主要有以下成果。Ｆｉｃｈｔｅｒ等以质量
块１的三轴位置、质量块２的两条非敏感轴向相
对位置、质量块１沿 Ｘ轴的姿态角六个自由度为
无拖曳系统追踪对象［１０］，由于 ＬＩＳＡＰａｔｈｆｉｎｄｅｒ双
检验质量平行放置，使得这种追踪具有可行性。

随后该团队在对系统参数量级分析的基础上，解

耦ＬＩＳＡＰａｔｈｆｉｎｄｅｒ的无拖曳动力学模型，整个系
统分为无拖曳系统、质量块悬浮系统和卫星姿态

系统后，将动力学模型进一步简化为单输入单输

出的１２个回路［１１］，并基于Ｈ∞最优控制理论对各
轴进行单独的控制器设计，随后将其嵌入非线性

动力学进行仿真，验证了这种解耦模型处理方式

的合理性和控制器的可行性，保证了无拖曳控制

中的性能指标，并分析了系统在参数摄动下的稳

定性［１２］，除此之外该团队对 ＬＩＳＡ任务基于同样
的思路进行设计［１３］，该文追踪策略被描述为一个

选择矩阵的形式，期望于平衡卫星对ＸＯＺ面内质
量块２和质量块１的 Ｘ、Ｚ轴的追踪；Ｗｕ等通过
回路解耦的思路对ＬＩＳＡＰａｔｈｆｉｎｄｅｒ动力学进行处
理，与文献［１２］采用相同的控制策略，基于定量
反馈理论对各轴控制律进行设计与仿真［１４］，通过

对系统性能和鲁棒稳定性的权衡，在达成既定指

标同时留有一定的稳定裕度。

当前各类文献针对无拖曳控制的研究多集中

于单检验质量情况，对多检验质量无拖曳系统的

研究和分析并没有一个成熟的方案，同时缺乏对

各类平动控制策略的详解和仿真［１０－１５］，本文也以

此为出发点，重点考量双检验质量无拖曳系统追

踪策略，特别是，目前的双检验质量研究文献，其

背景大多针对 ＬＩＳＡ日心轨道［１０－１４］，国内外均没

有相关文献面向地心轨道多检验质量航天器进行

平动控制策略研究分析，与日心轨道相比，地心轨

道在非敏感轴向上承受更高的非保守力摄动，同

时航天器与检验质量间的引力梯度摄动量级也将

比日心轨道情况高，这都是本文在设计中需要注

意的新问题。

引力波探测编队航天器姿态通过激光链路进

行捕获和校准，在轨道面内达成指向姿态稳定，因

此，对空间引力波探测编队航天器，其无拖曳追踪

策略以平动自由度的追踪为主要任务，本文将对

地心轨道引力波探测任务中单颗航天器内双检验

质量无拖曳相对平动系统的动力学、控制算法、追

踪策略等问题进行初步的研究和探讨。

１　无拖曳系统相对平动动力学

无拖曳航天器控制过程分为两个阶段，空间

探测试验执行之前，将针对质量块进行第一阶段

控制，用以补偿质量块初释放误差，这一阶段后，

无拖曳科学模式运行，其中第二阶段的质量块控

制信号会受到严格的指标约束，在后文会详细叙

述。本节所研究追踪策略为后一阶段即无拖曳科

学模式阶段控制策略，系统的边界条件为第一阶

段控制结果。

无拖曳科学模式中，双质量块无拖曳系统所

追踪惯性基准点与两个质量块相关联［１］，因此有

多种追踪策略，下面对三种典型平动追踪策略进

行简述，无拖曳系统示意图见图 １，图中 ＴＭ１、
ＴＭ２分别表示质量块１和质量块２，ＣｏＭｓｃ表示
质心，追踪策略示意图见图２。

（ａ）无拖曳系统简图
（ａ）Ｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｄｒａｇｆｒｅｅｓｙｓｔｅｍ

引力波探测航天器中首先考虑以单颗检验质

量为基准的追踪方案。这种追踪策略中，航天器

追踪其中一颗检验质量的平动，另一颗检验质量

追踪其所在腔体运动，悬浮回路作用于后一颗检

验质量。

ＬＯＳ点作为两条激光链路的反向延长线交点，
是一个很好确认、衡量、解算且切实有效的追踪点，

·７３·
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（ｂ）系统质心示意图
（ｂ）Ｄｉａｇｒａｍｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｎｇｔｈｅｃｅｎｔｅｒｏｆｍａｓｓｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍ

图１　双检验质量无拖曳系统示意图
Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｔｗｏｔｅｓｔｍａｓｓｄｒａｇｆｒｅｅｓｙｓｔｅｍ

图２　三种追踪策略示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｒｅｅｔｒａｃｋｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ

这一策略中，无拖曳控制期望于航天器相对 ＬＯＳ
点位置稳定，其对非敏感轴向的补偿达到最优。

无固定追踪点策略期望于将问题转化为航天

器体坐标系ＸＯＺ面内的三点追踪问题，航天器相
对于两颗质量块所组成的系统保持稳定，将位移

偏差解算到体坐标系下进行补偿。

上述追踪策略均可分为两种情况，即敏感轴

向有无悬浮控制信号。引入敏感轴控制信号的优

势在于额外的控制补偿会带来更小的时域偏差和

更短的修正时间，但敏感轴无控制输入情况可减

少检验质量残余噪声来源，简化测距轴向的噪声

分析，而这一点正是引力波探测任务关注的重点。

本文所探求的是无敏感轴悬浮控制情况下的可行

追踪策略。

双检验质量无拖曳系统动力学模型包含航天

器、质量块姿态动力学与无拖曳系统相对运动动

力学。在无拖曳科学模式中，不采用轨道机动，本

文研究中航天器编队每两颗之间组成激光链路，

指向姿态角保持稳定，即视航天器轨道坐标系与

体坐标系固连，主要探讨航天器与检验质量的平

动控制策略。记航天器体坐标系三轴为 Ｘ、Ｙ、Ｚ，
质量块体坐标系三轴为Ｘｉ、Ｙｉ、Ｚｉ（ｉ＝１，２）。由于
航天器Ｘ、Ｚ轴向的微推控制均会与质量块测距
轴向产生耦合（即质量块的敏感轴向），因此在分

析中，将两轴均视为航天器的敏感轴，Ｙ轴视为航
天器的非敏感轴。

１．１　检验质量与腔体间相对运动动力学模型

质量块、航天器及腔体间平动问题即为惯性

空间三个质点间相对运动问题，假定检验质量理

想悬浮点为腔体中心，以腔体中心为过渡点来推

导航天器与质量块间动力学方程，方程的最终目

的应为建立质量块在腔体内偏移量的微分方程。

质量块与腔体间相对运动方程为：

ＴＳＯ̈ｒＯＭ＝２ωＳ×Ｔ
Ｓ
Ｏ
ｒＭＯ＋ωＳ×（Ｔ

Ｓ
ＯｒＭＯ＋ｒＳＯ）＋

ωＳ×［ωＳ×（Ｔ
Ｓ
ＯｒＭＯ＋ｒＳＯ）］＋（ａ

Ｓ
Ｍ－ａＳ）

（１）
式中：ＴＳＯ为从腔体到航天器的坐标转换矩阵；ωＳ
表示航天器角速度；ｒＭＯ表示从质量块到航天器位

置矢量；ｒＳＯ表示航天器到腔体位置矢量；ａ
Ｓ
Ｍ、ａＳ分

别表示质量块、航天器所受外力造成的加速度总

和；（ａＳＭ－ａＳ）项则用来描述质量块与航天器间受
力差值，该项主要包含质量块与航天器的非保守

力与执行机构控制力、质量块与航天器间耦合力

以及质量块与航天器分属不同轨道引起的引力

梯度。

地心引力波探测轨道背景下［５］，航天器所受

非保守力以太阳光压为主，记为 ｄＳＣ，航天器微推
控制记为 ｕＳＣ，质量块非保守力记为 ｄＴＭ，质量块
悬浮机构控制力记为 ｕＴＭ。质量块非保守力主要
由四部分组成：行星际空间和内部磁场带来的磁

干扰，宇宙射线、残余气体和光子辐射引入的环境

摄动，温度波动引起的摄动，质量块与传感器间库

仑力［１６］。

质量块与航天器间引力梯度记为 ΔＧ，是由
无拖曳系统航天器质心与质量块质心不重合导

致，航天器与质量块分属不同轨道，受到星体引力

不同。引力梯度包含中心天体引力梯度 ΔＧＥａｒｔｈ，
非球形摄动加速度差值ΔＧＪ２，其他星体造成引力
梯度ΔＧＯ：
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ΔＧ＝ΔＧＥａｒｔｈ＋ΔＧＪ２＋ΔＧＯ

ΔＧＥａｒｔｈ＝－
ＧＭＥａｒｔｈ
ｒＴＭ 　

３ｒＴＭ＋
ＧＭＥａｒｔｈ
ｒＳＣ 　

３ｒＳＣ

ΔＧＪ２＝̈ｒ
ＴＭ
Ｊ２ －̈ｒ

ＳＣ
Ｊ２

ΔＧＯ＝ＧＭＯ
ｒｍｔ
ｒｍｔ　

３－
ｒｍｔ－ｒｍｅ
ｒｍｔ－ｒｍｅ　

３－
ｒｓｔ
ｒｓｔ　

３－
ｒｓｔ－ｒｓｅ
ｒｓｔ－ｒｓｅ　( )[ ]













 ３

（２）
其中，ＭＥａｒｔｈ表示地球质量，ＭＯ表示对应星体的质
量，ｒＴＭ、ｒＳＣ分别表示质量块、航天器相对地球的
位置，ｒｍｔ、ｒｍｅ分别表示扰动星体分析中质量块到
扰动星体和地球的位置矢量，ｒｓｔ、ｒｓｅ分别表示扰动
星体分析中航天器到扰动星体和地球的位置矢

量，̈ｒＴＭＪ２、̈ｒ
ＳＣ
Ｊ２分别表示Ｊ２项对质量块与航天器的影

响，Ｇ为万有引力常数。引力梯度由航天器与质
量块间质心初始间距ｄ和质量块在腔体内偏移量
ｒＭＯ 决定，但由于 ｒＭＯ 作为被控项，量级远低于
图２中ｄ量级（０１ｍ级），因此控制律设计将此
项视为扰动项，并基于此进行模型线性化。

航天器与质量块间的相对运动耦合项主要包

含航天器与质量块间的自引力、质量块与腔体间

的电荷效应、磁效应等。这些摄动的作用随质量

块在腔体中的偏移量发生改变，在无拖曳系统中

将这一部分力统称为寄生刚度耦合［１７］，这一改变

的系数称为刚度系数。定义平动自由度刚度耦合

系数矩阵为［Ωｉ１ Ωｉ２］３×６，耦合力可表示为：

Ｆｉ＝［Ωｉ１ Ωｉ２］
ｒＳｉ
ｒＳ[ ]
ｉ

（３）

式中，ｒＳｉ（ｉ＝１，２）表示质量块在航天器内的偏移
量，下标ｉ取１、２分别表示质量块１、２。则有质量
块１与质量块２方程相对腔体方程如下：
ｒ̈Ｓ１＝ωＳ×（－ｒ

Ｓ
１＋ｒＯ１）＋ωＳ×［ωＳ×（－ｒ

Ｓ
１＋ｒＯ１）］－

２ωＳ×ｒ
Ｓ
１＋
ｄＳ１＋ｕ

Ｓ
１

ｍ１
－
ｄＳＣ＋ｕＳＣ
ｍＳＣ

＋ΔＧ１＋Ｆ１ （４）

ｒ̈Ｓ２＝ωＳ×（－ｒ
Ｓ
２＋ｒＯ２）＋ωＳ×［ωＳ×（－ｒ

Ｓ
２＋ｒＯ２）］－

２ωＳ×ｒ
Ｓ
２＋
ｄＳ２＋ｕ

Ｓ
２

ｍ２
－
ｄＳＣ＋ｕＳＣ
ｍＳＣ

＋ΔＧ２＋Ｆ２ （５）

式中，ｒＯｉ表示腔体到质量块位移，ｄ
Ｓ
ｉ、ｕ

Ｓ
ｉ、ΔＧｉ分

别表示质量块所受非保守力扰动、控制和引力梯

度，ｄＳＣ、ｕＳＣ分别表示航天器所受扰动和控制。

以ζ＝［ｒＳ１ ｒＳ２ ｒＳ１ ｒＳ２］Ｔ表示系统状态变
量，Ａｉ１、Ａｉ２表示式（４）～（５）中相对运动方程系数
矩阵，Ωｉ１、Ωｉ２表示刚度耦合系数矩阵，前文所分
析系统总扰动标记为 ωｉ，其中 ｉ取１，２用以表示
不同质量块所处系统，以上矢量均表示在航天器

体坐标系下。本文研究中，忽略航天器指向姿态

误差，假定呼吸角为２α，电容位移传感器输出在
腔体坐标系，转化到航天器坐标系，ｒＳ１＝Ｔ１ｒ１，ｒ

Ｓ
２＝

Ｔ２ｒ２，其中转换矩阵 Ｔ１＝
ｃｏｓα ０ｓｉｎα
０ １ ０
－ｓｉｎα０ｃｏｓ









α
，Ｔ２＝

ｃｏｓ（－α） ０ｓｉｎ（－α）
０ １ ０

－ｓｉｎ（－α）０ｃｏｓ（－α









）
， 记 η ＝

［ｒ１ ｒ２ ｒ１ ｒ２］Ｔ，Ｔ＝ｄｉａｇ（Ｔ１，Ｔ２，Ｔ１，Ｔ２），ｄｉａｇ
函数表示对角矩阵，则有：

Ｔη＝
０３×３ ０３×３ Ｉ３×３ Ｉ３×３
Ａ１１＋Ω１１ ０３×３ Ａ１２＋Ω１２ ０３×３
０３×３ Ａ２１＋Ω２１ ０３×３ Ａ２２＋Ω









２２

Ｔη＋

０６×１

－
Ｉ３×３
ｍＳＣ
ｕＳＣ

－
Ｉ３×３
ｍＳＣ
ｕ















ＳＣ

＋

０６×１
Ｉ３×３
ｍＴＭ
ｕ１

Ｉ３×３
ｍＴＭ
ｕ















２

＋
０６×６
Ｉ[ ]
６×６

ω１
ω[ ]
２ ６×１

ｙ＝Ｊ３×１２Ｔ





















η
（６）

式（６）记为双检验质量平动系统动力学方程，为
方便，将式（６）记为：

η＝Ａｄｆη＋ＢｄｆｕｕＳＣ＋ＢｄｆｍｕＴＭ＋Ｂｄｆｄω
ｙ＝Ｊ３×１２Ｔ{ η

（７）

１．２　选取标准检验质量追踪策略

传统的在轨无拖曳控制以一颗检验质量为追

踪基准，通过微推补偿航天器所受非保守力，但在

多检验质量系统中，各质量块和航天器分属于不

同轨道，引入的引力梯度带来难被补偿的摄动，因

此这种策略实现难度增大。双检验质量无拖曳系

统中，记ｃ＝ｃｏｓα，ｈ＝ｓｉｎα，假定ＴＭ２为追踪基准，
式（７）中航天器追踪系数矩阵为：

　 Ｊ３×１２Ｔ＝
０ ０ ０ ｃ ０ －ｈ
０ ０ ０ ０ １ ０ ０３×６
０ ０ ０ ｈ ０









ｃ

（８）

１．３　ＬＯＳ点追踪策略

以两条激光链路交点作为追踪基准，策略的

逻辑即为通过航天器追踪的形式保证敏感轴正交

轴向上的自由，质量块的敏感轴上的自由移动对

航天器的追踪控制无影响，其几何关系示意图见

图３。
ＬＯＳ点的追踪策略，可以对两颗质量块的 Ｘ

轴外所有自由度进行补偿，航天器在ＸＯＺ面内自

·９３·
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图３　ＬＯＳ点追踪策略示意图
Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＬＯＳｐｏｉｎｔｔｒａｃｋｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

由度的追踪可以充分解耦到质量块非敏感轴即

Ｚ１、Ｚ２轴进行补偿。ＸＯＺ面内的ＬＯＳ点几何关系
方程如下：

ｄ
－ｚ１＋ｄ＋ｚ

＝ 槡３ｄ
ｘ１ 槡＋３ｄ－ｘ

ｄ
ｚ２＋ｄ－ｚ

＝ 槡３ｄ
ｘ２ 槡＋３ｄ－










ｘ

（９）

其中，（ｘ，ｚ）为 ＬＯＳ点的偏移坐标量，（ｘ１，ｚ１）、
（ｘ２，ｚ２）为检验质量的坐标偏移量，２ｄ为两检验

质量中心初始距离。ｃ３ 槡＝３ｃ，ｈ３ 槡＝３ｈ，解算结果
如下：

Ｊ３×１２Ｔ＝

ｃ－ｈ３
２ ０

ｈ＋ｃ３
２

ｃ－ｈ３
２ ０

－ｈ－ｃ３
２

０ １
２ ０ ０ １

２ ０ ０３×６

ｃ－ｈ３
槡２３
０
ｈ＋ｃ３
槡２３
ｃ－ｈ３
槡２３
０
ｈ＋ｃ３
槡

















２３

（１０）

１．４　无固定追踪点策略

无固定追踪点策略记为 ＮＤＰ（ｎｏｄｅｆｉｎｅｄ
ｄｒａｇｆｒｅｅｐｏｉｎｔ）策略，策略期望系统转化为敏感轴
面即ＸＯＺ面内多点追踪问题，通过补偿航天器来
平衡多检验质量与航天器间的相对运动，同时通

过悬浮回路限制质量块在腔体的偏移量，式（１１）
为追踪矩阵。

Ｊ３×１２Ｔ＝

ｃ
２ ０ ｈ

２
ｃ
２ ０ －ｈ

２

０ １
２ ０ ０ １

２ ０ ０３×６

－ｈ
２ ０ ｃ

２
ｈ
２ ０ ｃ















２
（１１）

这种追踪策略航天器在体坐标系三轴对纯引

力基准点补偿，质量块悬浮回路控制信号对质量

块在腔体内的非敏感轴偏移量进行辅助性的

补偿。

１．５　检验质量平动动力学模型

记ΩＭ１＝（λ
２
ｉｊ）３×６，ΩＭ２＝（μ

２
ｉｊ）３×６为质量块１、２

体坐标系下的耦合系数矩阵，刚度系数矩阵有如

下基本结论［１３，１８］。刚度耦合矩阵的主导因素为

腔体内执行机构与质量块间的耦合，在腔体内沿

各轴的刚度耦合摄动可忽略与相对速度相关系

数，且与位置矢量相关系数对其他轴的串扰影响

量级比所在主轴系数量级小两阶以上，即在分析

中，耦合影响因素以矩阵前三列对角元素为主导。

同时检验质量作为追踪基准，在理想情况下沿纯

引力轨道运动，无拖曳系统中，由于系统耦合项的

量级远高于深空轨道相对运动方程系数量级，质

量块运动可简化为各轴上弹簧系统［１３］，刚度耦合

系数体现为质量块受摄系数，式（７）中 Ａｄｆ项可简
化为耦合系数矩阵的对角项。

以质量块１为例，检验质量动力学表示为：
ｒ̈１＝ΩＭ１［ｒ１ ｒ１］Ｔ＋ｕ１／ｍＴＭ （１２）

视ΩＭ１与速度关联项系数为０，与位移关联项
各轴耦合函数为０，传递函数形式表示为：

ＰＭ１（ｓ）＝
１
ｍＴＭ
ｄｉａｇ １

ｓ２－λ２１１
，
１

ｓ２－λ２２２
，
１

ｓ２－λ２３( )
３

（１３）
式中，ｓ为控制学科传递函数通用频域自变量。
质量块的动力学被充分解耦，其传递函数形式是

一个经典的二阶非最小相位系统。

１．６　系统指标分析

引力波探测任务科学模式中，位于航天器内

的两颗检验质量提供测距基准，作为基准的检验

质量理想情况下沿纯引力轨道运动，因此对于非

引力项，都为质量块上的残余噪声，残余加速度噪

声总体需求为３×１０－１５ｍ·ｓ－２·Ｈｚ－１／２以下，引
力波探测频段为１ｍＨｚ到１Ｈｚ［３，１３］。残余噪声
通常分为质量块所受非保守力项、质量块与航

天器间耦合力项、质量块执行机构输出，质量块

内部非保守力项又会向下分级，包括残余气体、

宇宙射线、残余电荷引发的电磁干扰等［１６］。质

量块内部非保守力为硬件指标，体现在对质量

块的电荷管理、腔体内残余气体控制等方面，在

本文后续仿真中，给出指标量级的白噪声来代

替质量块内部非保守力，用以模拟最糟糕的内

部条件。

式（３）中所分析耦合项噪声，耦合系数波动范
围不超过１０－７量级，因此设定相应偏移量指标，用
以限制耦合噪声。敏感轴偏移量指标为 ３×

·０４·
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１０－９ｍ·Ｈｚ－１／２，非敏感轴指标为 ９×１０－９ ｍ·
Ｈｚ－１／２，而在控制设计中，考虑耦合系数为１０－６量
级，保证设计具有裕度［１３］。

质量块悬浮回路控制输出指标，敏感轴为

１０－１６ｍ·ｓ－２·Ｈｚ－１／２。为了防止非敏感轴带来
的串扰，对非敏感轴各项变量引入指标限制，

非敏感轴质量块悬浮回路控制输出指标［１２］为

１０－１３ｍ·ｓ－２·Ｈｚ－１／２。　

２　检验质量控制律设计

由于空间任务对相关变量的功率谱密度结果

有着极为严格的指标约束，本文将基于频域设计

方法对系统进行控制律计算。

依据前文所述刚度系数有关结论，分析耦合

影响因素以矩阵前三列对角元素为主导。以十万

千米近圆轨道为背景［３］，取 ωＳ＝［０ １ ０］Ｔω０，
ω０为航天器角速度标量，设计中忽略非对角元。
在此简化基础上，以两质量块在腔体内位移偏移

量［ｒ１ ｒ２］Ｔ作为系统输出，将系统解耦为航天器
无拖曳控制回路和质量块悬浮控制回路。先对检

验质量悬浮回路进行单轴控制律设计，针对不稳

定悬浮系统，通过闭环反馈消除其不稳定极点；后

对航天器进行三轴的平动控制律计算，航天器控

制回路中，由于检验质量的控制信号受前述指标

约束，量级远低于航天器控制信号，因此无拖曳控

制回路设计中，将质量块控制信号视为微小扰动。

控制系统框图见图４，检验质量悬浮回路闭
环构成稳定系统，此回路输出检验质量在腔体内

的偏移量，解算两颗检验质量共６个自由度获得
航天器追踪基准，再通过航天器控制律形成闭环，

达成对基准的追踪，在设计中，要求无拖曳系统回

路带宽高于０１Ｈｚ，悬浮系统回路带宽远低于无
拖曳回路［１２］。

图４　控制系统框图
Ｆｉｇ．４　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

２．１　质量块平动控制律

由于无拖曳控制需求，需静电悬浮控制在频

域上满足极为苛刻的指标，因此系统需提供探测

频段上的超低带宽控制，基于这一原则，参照回路

成形理论的控制律结构［１９］，基于频域设计方法对

质量块平动控制律设计。针对系统广义对象和前

述的解耦处理，设计中三轴的名义对象均为：

１
ｍＴＭ
·ＧＭ（ｓ）＝

１
ｍＴＭ
·

１
ｓ２－λ２ｄｉａｇ

（１４）

式中，λｄｉａｇ表示耦合系数中位移关联项矩阵的对
角元。为了保证探测频段内的性能，同时保证控

制律输出在加速度指标之下，选择权值矩阵：

Ｗ１＝ρｓ

Ｗ２＝
ｓ＋０．０００１
ｓ＋０．

{
０１

（１５）

为了简化控制律，系统输入端权值矩阵为常

数，便于直接调整系统控制增益，输出端权值矩阵

选取为一阶，且考虑质量块控制输出集中在低

频段。

假定控制律 ｕｓｕｓ＝
１
ｓ＋ｋｓ

，质量块位置动力学

系统开环传递函数表示为：

Ｌ（ｓ）＝Ｗ１·
１
ｍＴＭ
·ＧＭ（ｓ）·ｕｓｕｓ·Ｗ２

＝ρｓ
１
ｍＴＭ
·

１
ｓ２－λ２ｄｉａｇ

１
ｓ＋ｋｓ

ｓ＋１
ｓ＋０．０１ （１６）

假定系统处于极度不稳定状况，取 λ２ｄｉａｇ＝
１０－６，ｍＴＭ＝１４５ｋｇ，依据系统开环截止频率进行
参数整定，配置ｋｓ＝０１，ρｓ＝００００１，控制律表示
为：

ｕｍ＝Ｗ２·Ｗ１·ｕｓｕｓ＝
０．００１
ｓ＋０．１

ｓ＋１
ｓ＋０．０１ （１７）

系统开环截止频率为０００５Ｈｚ，闭环回路带
宽为 ８５×１０－５Ｈｚ，此时系统闭环传递函数表
示为：

ＣＭ（ｓ）＝
ＧＭ（ｓ）

ｍＴＭ＋ｕｍ（ｓ）ＧＭ（ｓ）
（１８）

式中，ｕｍ即为质量块平动控制律。作为非最小相
位系统，需配置闭环极点在复平面左半面，则可从

闭环极点配置证明稳定性，此处系统闭环极点为

－０１０５１，－０００２４＋００２０８ｉ，－０００２４－
００２０８ｉ，－１４６７×１０－５。易证系统参数摄动范
围－１×１０－６＜λｄｉａｇ＜０，闭环极点均在复平面左
半面。即检验质量三轴控制律表示为：

ｕＴＭ＝ｄｉａｇ（０，－ｕｍ，－ｕｍ） （１９）

２．２　航天器平动控制律

本节将结合前述所建立追踪策略，进行航天

器平动控制律计算。检验质量悬浮回路动力学表

示为：

·１４·
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　ＰＭｉ（ｓ）＝ｄｉａｇ（ＧＭ（ｓ），ＣＭ（ｓ），ＣＭ（ｓ）） （２０）

记 Ｊ３×１２Ｔ前六列为 Ｊｒ＝［Ｊｒ１ Ｊｒ２］，在图 ４
中，针对腔体－检验质量系统，设计中期望降低航
天器控制律构成的闭环系统对悬浮回路的依赖，

因此腔体－检验质量系统名义对象选取各检验质
量系统开环传递函数ＧＭ，即设计名义对象为：

　Ｊｒ
ｒ１（ｓ）

ｒ２（ｓ[ ]） ＝Ｊｒ
－
Ｔ１

－１

ｍＳＣＩ３×３
ＰＭ（ｓ）

－
Ｔ２

－１

ｍＳＣＩ３×３
ＰＭ（ｓ











）
ｕ（ｓ） （２１）

２２１　非敏感轴控制律
基于前述刚度耦合系数基本结论、所建立方

程（７）以及追踪策略式（８）、（１０）～（１１），对于非
敏感轴向的追踪即选取质量块 １、２偏移量的平
均，同时由于 Ｙ轴受到的引力梯度较小，致使此
轴相对运动量级较另外两轴小，因此将此轴单独

设计，设计中期望于通过航天器控制律构成的闭

环消除悬浮回路中的不稳定极点，降低系统对悬

浮回路的依赖。考虑模型输入端摄动问题，基于

频域Ｈ∞混合灵敏度 ＰＳ／Ｔ问题
［２０］进行控制律求

解，设计名义对象选取为 ＧＳＣｙ（ｓ）＝－
１
ｍＳＣ
·

１
ｓ２－λ２ｄｉａｇ

，优化目标ｍｉｎ
Ｗ１ＰＳ

Ｗ２Ｔ
。

设计问题中权值矩阵 Ｗ１与 Ｗ２选取期望于
系统带宽后闭环性能衰减，同时考虑未建模动态

及不确定性，确保鲁棒性，权值函数包含参数 ρ１ｙ、
ρ２ｙ用于调整增益，非敏感轴系统控制输出带宽要
求较低，依此调整权值函数零极点，对于不同探测

背景，可依据不同带宽选取权值函数进行整定，此

处选取：

Ｗ１ｙ＝ρ１ｙ
ｓ＋２０

ｓ＋０．０００００１

Ｗ２ｙ＝ρ２ｙ
－ｓ２＋０．００２ｓ＋０．００５
（０．００００１ｓ＋１）

{
２

（２２）

和日心轨道相异的是，地心轨道背景会带来

较大的非敏感轴向太阳光压，需提高系统开环截

止频率，取 ｍＳＣ＝２５０ｋｇ，计算过程中参数整定
ρ１ｙ＝ρ２ｙ＝１，闭环极点为 －６３２５７，－６３２３４，
－２３７７，－１１９１＋２０５８ｉ，－１１９１－２０５８ｉ，
－００８３＋００７５ｉ，－００８３－００７５ｉ，闭环系统带
宽为０１２３８，非敏感轴控制律为：

ｕｙ＝
０．１５ｓ４＋３０５５ｓ３＋１．５×１０７ｓ２＋２．４×１０６ｓ＋１６７８２２
ｓ５＋１３１．４ｓ４＋４６３５ｓ３＋２１２４６ｓ２＋５０４０４ｓ＋６９９．５

（２３）

２２２　敏感轴控制律
依据追踪策略式（８）、（１０）～式（１１），结合

式（１４）可计算航天器敏感轴向设计名义对象。
考虑最糟糕情况 λ２ｄｉａｇ＝１０

－６，其传递函数形式将

被表示为：

ｒｘ（ｓ）

ｒｚ（ｓ[ ]） ＝ －０．００４
（ｓ＋０．００１）（ｓ－０．００１）

１[ ]１
ｕｘ（ｓ）

ｕｚ（ｓ[ ]）
（２４）

与非敏感轴相比，需略抬高系统开环截止频

率，选取权值函数：

Ｗ１ｘｚ＝
ｓ＋６０

ｓ＋０．０００００１
ρ１ｘ

ρ１[ ]
ｚ

Ｗ２ｘｚ＝
－ｓ２＋０．００２ｓ＋０．００５
（０．００００１ｓ＋１）２

ρ２ｘ
ρ２[ ]













ｚ

（２５）

选取参数ρ１ｘ＝ρ１ｚ＝２，ρ２ｘ＝ρ２ｚ＝１。配置闭环
极点在复平面左半面，系统对角元的闭环极点为

－６３２５８４，－６３２３２７，－２６３６９，－１２８１３＋
２２７０４ｉ，－１２８１３－２２７０４ｉ，－００９９０＋
０１３１８ｉ，－００９９０－０１３１８ｉ，闭环系统带宽为
０１６４６，敏感轴向控制律结果为：

ｕｘｚ＝
０．２ｓ４＋４１１１ｓ３＋２．１×１０７ｓ２＋３．９×１０６ｓ＋４８６９１
ｓ５＋１３２ｓ４＋４６９７ｓ３＋２３４５８ｓ２＋６１０５２ｓ＋１２６６

（２６）
控制律可表示为：

ｄｉａｇ

０．２ｓ４＋４１１１ｓ３＋２．１×１０７ｓ２＋３．９×１０６ｓ＋４８６９１
ｓ５＋１３２ｓ４＋４６９７ｓ３＋２３４５８ｓ２＋６１０５２ｓ＋１２６６

，

０．１５ｓ４＋３０５５ｓ３＋１．５×１０７ｓ２＋２．４×１０６ｓ＋１６７８２２
ｓ５＋１３１．４ｓ４＋４６３５ｓ３＋２１２４６ｓ２＋５０４０４ｓ＋６９９．５

，

０．２ｓ４＋４１１１ｓ３＋２．１×１０７ｓ２＋３．９×１０６ｓ＋４８６９１
ｓ５＋１３２ｓ４＋４６９７ｓ３＋２３４５８ｓ２＋６１０５２ｓ

















＋１２６６

（２７）

３　数值仿真及结果分析

航天器及检验质量仿真相关参数见表１，航
天器初始轨道根数见表２。数值仿真中的初始
条件设定为，质量块 １、２在腔体内的三轴初始
偏移量为１００ｎｍ，初始相对速度为１ｎｍ／ｓ。仿
真中，质量块内部非保守力考虑前文所述最糟

糕情况为仿真条件，即在非敏感轴为１０－１３ｍ／ｓ２

（全频段），在敏感轴为１０－１６ｍ／ｓ２（全频段），利
用该量级的白噪声来仿真模拟。本文分析中频

域性能采用功率谱密度（ｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙ，
ＰＳＤ）指标。

·２４·



　第２期 郝立维，等：地心轨道引力波探测无拖曳系统平动控制策略

表１　航天器及质量块相关参数

Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｒｅｌａｔｅｄｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄｍａｓｓｂｌｏｃｋｓ

参量 数值

呼吸角 ６０°

航天器质量 ２５０ｋｇ

航天器面质比 ０．０５ｍ２／ｋｇ

质量块质量 １．４５ｋｇ

航天器与每个质量块

质心初始间距
０．３ｍ

航天器姿态角速度 １．９９７×１０－５ｒａｄ／ｓ

对角元耦合系数 １×１０－７／ｓ２

非对角元耦合系数 １×１０－１０／ｓ２

表２　航天器初始轨道根数［３］

Ｔａｂ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｏｒｂｉｔｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

参量 数值

半长轴 ９９９９５．５７２３２３ｋｍ

离心率 ０．０００４３０

轨道倾角 ９４．６９７９９７°

升交点赤经 ２１０．４４５８９２°

近心点幅角 ３５８．６２４４６３°

真近点角 ６１．３２９６０３°

３．１　摄动仿真

本节对系统摄动项进行仿真，评估其频域

性能。

对于十万千米高度的轨道背景，航天器所受

非保守力以太阳光压为主，摄动结果如图５所示，
引力梯度以中心天体引力梯度和日月星体引力梯

度为主，引力梯度如图６所示。

图５　航天器所受太阳光压摄动
Ｆｉｇ．５　Ｓｏｌａｒｒａｄｉａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

（ａ）中心天体引力梯度
（ａ）Ｇｒａｖｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｃａｕｓｅｄｂｙｃｅｎｔｒａｌｃｅｌｅｓｔｉａｌｂｏｄｙ

（ｂ）日月星体引力梯度
（ｂ）Ｇｒａｖｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｃａｕｓｅｄｂｙｓｕｎａｎｄｍｏｏｎ

图６　星体引力梯度
Ｆｉｇ．６　Ｇｒａｖｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｃａｕｓｅｄｂｙｃｅｌｅｓｔｉａｌｂｏｄｙ

３．２　标准检验质量追踪策略

检验质量平行放置的双检验质量系统，引

力梯度影响集中在单条敏感轴向，这类系统中，

以一颗检验质量为追踪基准，可同时达成对两

个检验质量的追踪，但在引力波探测航天器中

很难实现。由于两质量块相对姿态稳定后，测

距轴向 Ｘ１、Ｘ２轴相交成呼吸角，Ｚ１、Ｚ２轴也无法
沿同一方向平行，使质量块１、２的 Ｘ、Ｚ轴向耦
合问题变得复杂。以 ＴＭ２为追踪对象，航天器
补偿 ＴＭ２三轴在腔体中偏移量（ｘ２，ｙ２，ｚ２）。此
时对于 ＴＭ２，情况等效于单检验质量无拖曳系
统的控制问题。

其控制结果见图７，ＴＭ２敏感轴的偏移量限
制在３×１０－９ｍ·Ｈｚ－１／２以下，非敏感轴偏移量限
制在９×１０－９ｍ·Ｈｚ－１／２。事实上，对ＴＭ２追踪控
制结果，也是控制律对单检验质量无拖曳系统可

行性的一种验证。仿真结果表明，这种追踪策略

下，追踪基准检验质量的频域性能得到保证，但非

·３４·
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（ａ）Ｘ轴
（ａ）Ｘａｘｉｓ

（ｂ）Ｙ、Ｚ轴
（ｂ）ＹａｘｉｓａｎｄＺａｘｉｓ

图７　质量块２三轴偏移量功率谱密度结果
Ｆｉｇ．７　ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇｔｈｒｅｅａｘｅｓｏｎＴＭ２

基准检验质量很难在无额外补偿信号的情况下满

足要求，其时域偏移不断发散，频域性能也无法满

足科学任务技术指标需求，以 ＴＭ１的 Ｚ轴向为
例，偏移量结果如图８所示。

３．３　ＬＯＳ点追踪策略

ＬＯＳ点追踪策略，逻辑在于利用航天器对
ＬＯＳ点的平动追踪，对两颗检验质量非敏感轴向
的所有自由度进行补偿。非敏感轴偏移结果见

图９。从图９可以看出ＬＯＳ点对非敏感轴追踪非
常稳定，频域性能满足指标需求，偏移量均限制在

９×１０－９ｍ·Ｈｚ－１／２以下。通过航天器质心对ＬＯＳ
点的追踪，可以对两条敏感轴外所有自由度进行

补偿，并保证系统非敏感轴向的频域性能达到所

需技术指标。

（ａ）时域偏移量
（ａ）Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｏｆｆｓｅｔ

（ｂ）位移功率谱密度
（ｂ）ＤｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔＰＳＤ

图８　质量块１的Ｚ轴偏移量
Ｆｉｇ．８　ＯｆｆｓｅｔｏｆＴＭ１ａｌｏｎｇＺａｘｉｓ

（ａ）质量块１
（ａ）ＴＭ１

·４４·
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（ｂ）质量块２
（ｂ）ＴＭ２

图９　质量块１、２非敏感轴位移偏移量功率谱密度
Ｆｉｇ．９　ＤｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇ

ｎｏｎｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｅｓｏｎＴＭ１ａｎｄＴＭ２

　　质量块１、２敏感轴偏移量如图１０所示，这种
策略中两检验质量敏感轴向偏移量将不断发散。

后续通过引入两检验质量敏感轴额外信号进行补

偿的方式可改善系统敏感轴时域偏移量和频域性

能，情况相对于前述标准检验质量追踪策略有所

简化。但在本文探究前提下，敏感轴不采取补偿

信号时，此跟踪策略实现难度较大。

图１０　质量块１、２敏感轴偏移量
Ｆｉｇ．１０　ＯｆｆｓｅｔｏｆＴＭ１ａｎｄＴＭ２ａｌｏｎｇｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｅｓ

３．４　无固定追踪点策略

无固定追踪点策略期望系统转化为敏感轴面

的多点追踪问题，通过补偿航天器来平衡多检验

质量与航天器间相对运动，同时通过悬浮回路限

制质量块在腔体的偏移量。此节仿真时长高于航

天器一个轨道周期，时间选为６０００００ｓ。检验质
量１、２仿真结果见图１１。

（ａ）质量块１
（ａ）ＴＭ１

（ｂ）质量块２
（ｂ）ＴＭ２

图１１　质量块１、２的三轴位移偏移量
Ｆｉｇ．１１　ＯｆｆｓｅｔｏｆＴＭ１ａｎｄＴＭ２ａｌｏｎｇａｌｌｏｆｔｈｅａｘｅｓ

　　这种追踪策略，航天器在体坐标系三轴对
纯引力基准点进行补偿，质量块悬浮回路控制

将对质量块在腔体内非敏感轴偏移量进行限

制。图１２为系统频域性能，包括检验质量 １、２
腔体内三轴偏移量功率谱和非敏感轴控制输出

功率 谱。结 果 表 明 非 敏 感 轴 控 制 保 持 在

１０－１３ｍ·ｓ－２·Ｈｚ－１／２前提下，检验质量腔体内
偏移量可限制在敏感轴３ｎｍ·Ｈｚ－１／２以下，非敏
感轴９ｎｍ·Ｈｚ－１／２以下。

对于这种追踪策略，可基于前述指标需求，引

入敏感轴悬浮控制信号。为了探究可行的敏感轴

信号对系统性能的影响，将信号保持在全频段

１０－１５ｍ·ｓ－２·Ｈｚ－１／２以下，输出信号见图１３。以
质量块１的Ｘ轴为例，引入敏感轴控制信号后时
域偏移见图１４（ａ），频域性能见图１４（ｂ）。

·５４·
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　　仿真结果可见，由于敏感轴悬浮输出信号受
指标约束，其对系统性能影响较小。敏感轴无补

偿信号前提下，无固定基准点方案可以稳定提供

较长的观测周期（在仿真的一个航天器周期时长

（ａ）质量块１的Ｘ轴功率谱密度结果
（ａ）ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇＸａｘｉｓｏｎＴＭ１

（ｂ）质量块１的Ｙ轴功率谱密度结果
（ｂ）ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇＹａｘｉｓｏｎＴＭ１

（ｃ）质量块１的Ｚ轴功率谱密度结果
（ｃ）ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇＺａｘｉｓｏｎＴＭ１

（ｄ）质量块２的Ｘ轴功率谱密度结果
（ｄ）ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇＸａｘｉｓｏｎＴＭ２

（ｅ）质量块２的Ｙ轴功率谱密度结果
（ｅ）ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇＹａｘｉｓｏｎＴＭ２

（ｆ）质量块２的Ｚ轴功率谱密度结果
（ｆ）ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｆｆｓｅｔａｌｏｎｇＺａｘｉｓｏｎＴＭ２

图１２　无固定追踪点策略系统频域性能
Ｆｉｇ．１２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅ

ＮＤＰｓｔｒａｔｅｇｙｓｙｓｔｅｍ

·６４·
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（ａ）质量块１
（ａ）ＴＭ１

（ｂ）质量块２
（ｂ）ＴＭ２

图１３　质量块１、２敏感轴静电执行机构输出功率谱
Ｆｉｇ．１３　ＰＳＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎａｃｔｕａｔｏｒｓａｌｏｎｇ

ｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｅｓｏｎＴＭ１ａｎｄＴＭ２

（ａ）时域对比图
（ａ）Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ

（ｂ）功率谱密度对比图
（ｂ）ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆＰＳＤ

图１４　有无敏感轴悬浮对比图
Ｆｉｇ．１４　Ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｄｉａｇｒａｍｗｉｔｈａｎｄ

ｗｉｔｈｏｕｔｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｉｓ

内均可满足探测任务技术指标），质量块控制信

号保持在指标需求（非敏感轴 １０－１３ｍ·ｓ－２·
Ｈｚ－１／２）以下，质量块的运动在探测频段保持在
敏感轴３ｎｍ·Ｈｚ－１／２以下，非敏感轴９ｎｍ·Ｈｚ－１／２

以下。

４　结论

本文针对引力波探测编队航天器内特有的

双检验质量无拖曳系统进行了分析和设计，并

得出了地心轨道背景下的初步结论。在无额外

补偿信号前提下，标准检验质量追踪策略更适

用于平行放置的双检验质量系统，如 ＬＩＳＡ
Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ卫星，ＬＯＳ点追踪策略对非敏感轴的
控制达到最优，但需在敏感轴向上施加额外控

制信号来限制检验质量在测距轴的偏移量，无

固定追踪点策略在激光链路成固定角度的呼吸

角情况下，能够将质量块敏感轴非敏感轴悬浮

控制信号保持在１０－１３ｍ·ｓ－２·Ｈｚ－１／２以下的同
时，使 质 量 块 的 敏 感 轴 平 动 量 级 保 持 在

３ｎｍ·Ｈｚ－１／２以下，达成任务所需技术指标。
随着太极一号［２１－２２］和天琴一号［２３－２８］的成功

发射，无拖曳控制技术在我国成功地获得了在轨

验证，相对于目前已有在轨验证结果［２１，２３］，本文

所针对的深空背景，具有更高的实现精度，但当前

多检验质量无拖曳系统研究和在轨试验在国内仍

处于起步阶段，有许多领域需进一步探索，包括多

检验质量的成功在轨验证、星间长距离激光干涉

测量等。
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