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摘要    小天体探测的轨道控制和保持非常重要. 深空探测中常采用推力大小不可变的小推力发动机进行轨

道控制, 本文研究利用常推力实现小天体伴飞的控制方法. 同时考虑太阳和小天体的引力, 提出一种常推力

实现伴飞位置保持的阈值控制方法, 当误差超过阈值时进行主动控制. 该控制方法实现探测器的位置保持需

要控制周期长, 消耗推进剂少, 实现简单.  
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小天体探测分为飞越、绕飞或伴飞、登陆等. 通

常情况下小天体的形状不是很规则且伴随着自旋 , 

对引力场和自旋状态比较清楚的小天体, 可以采用

绕飞轨道或者定点悬浮对小天体进行近距离的观测. 

如果对于小天体各种信息掌握较少, 可以采用较远

距离的伴飞, 通过对小天体的伴飞初步确定小天体

的参数, 为进一步近距离探测打下基础. 由于我国还

未实施过小天体探测任务, 小天体的各种信息都是

通过地面观察获取, 很难获得较准确的引力场模型

和自旋状态. 因此, 通过一段时间的伴飞观测来获取

小天体信息非常有必要. 国外 Scheeres在小天体探测

的动力学与控制方面作了大量的研究工作, 文献较

多研究近距离轨道的控制, 文献[1]考虑先将探测器

置于一定距离的初始轨道, 初始轨道与目标轨道倾

角一致, 通过两次脉冲将探测器变轨到一个高度为

几公里的接近赤道的逆行稳定绕飞近圆轨道. 文献

[2,3]研究了利用两次脉冲实现探测器登陆小天体 , 

第一次变轨降低探测器的近心点, 在近心点执行另

外一次变轨使得探测器的速度与小天体自旋速度一

致, 然后采用闭环控制实现探测器接近和着陆小天

体表面. 国内对于小天体探测的研究相对较少, 对小

天体轨道进行准确预报是小天体探测的前提, 刘林

等人[4]研究了小天体轨道长期演化的辛算法. 探测器

接近小天体需要依赖深空自主导航技术, 很多学者

研究了不同的深空自主导航算法, 张晓文等人[5]研究

了利用小天体实现光学导航的方法, 宁晓琳等人[6]对

深空导航方法进行了综述. 当探测器接近小天体后, 

可以利用飞越、伴飞、绕飞和登陆等方式对小天体进

行探测. 根据不同的探测方式, 需要了解小天体附近

的动力学环境, 胡维多等人[7]对小天体附近的动力学

特性进行了分析和总结. 刘莹莹等人[8]分析了各种摄

动对绕飞小天体的探测器轨道的影响. 崔平远[9], 崔

祜涛[10]研究了如何实现小天体的自主软着陆.  

本文主要讨论小天体的伴飞轨道控制, 考虑利
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用常推力实现探测器相对小天体位置的保持. 利用

阈值控制的方法实现轨道保持, 当探测器与目标位

置的偏差大于某个阈值, 则利用小推力将探测器控

制到目标位置. 该方法需要用到探测器的相对位置

和相对速度进行控制, 控制的精度和频率与给定的

阈值有关.  

1  探测器的轨道动力学 

探测器在伴飞段会受到太阳引力、小行星引力和

其它行星的引力作用. 伴飞时距小天体的距离较远, 

小天体可以作为质点处理. 通常情况下, 行星的引力

与太阳的引力相比是小量, 本文不考虑其他行星对

探测器的引力作用. 建立探测器相对小天体运动的

动力学方程, 以小行星为主星建立旋转坐标系, y 轴

沿小行星的速度方向, z 轴垂直于小行星的轨道平面

沿角速度方向, x 与 y 轴和 z 轴形成右手坐标系. 探测

器相对小行星的位置用 r 表示, 如图 1 所示. 则在轨

道坐标系 oxyz 下, 探测器的动力学方程可以表示为 

 sun ast2 ( ) ,           r r r r F F     (1) 
其中:  为坐标系的角速度,  为坐标系的角加速

度, sunF 为太阳对探测器和小天体的引力差, astF 为

小行星的引力项, 表达式分别为 

  S S
sun ast ast3 3

ast ast

,
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其中: S 为太阳引力常数, A 为小行星的引力常数, 

astR 为小行星相对太阳的矢径, 给定时刻, 根据小行

星的真近点角可以得到小行星距太阳的距离.  

实际上方程描述的希尔限制性三体问题, 如果

小行星的轨道为圆轨道, 即 0  , 对方程右端进行 

 

 
 

图 1  小天体的轨道坐标系定义 
Figure 1  Definition of the orbital frame. 

线性化, 则上述方程可以简化为 
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方程存在两个平衡点, 对应限制性三体问题中

经典的 L1 和 L2 点, 平衡点的坐标可以表示为 
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这意味着在离小行星的距离在

1

3
A

23




 
 
 

附近时, 

太阳与小行星的引力作用效果相当, 两者都不能忽略. 

2  小推力控制律设计 

利用常推力进行轨道保持, 控制思路非常简单, 

当探测器偏离目标位置的偏差小于给定阈值时, 不

进行主动控制, 只当探测器偏离目标位置超过误差

阈值时进行主动控制, 主动控制的目标是使得探测

器回到目标位置且速度误差为零. 当探测器到达目

标位置后, 关闭发动机, 随着时间的推移, 探测器会

偏离平衡位置, 当位置误差达到某个值时, 重新开启

发动机进行控制使得探测器回到目标位置, 如此反

复即可实现整个过程中的轨道保持. 设控制力为 cF , 

受控方程可以表示为 

 known c , r F F  (6) 

其中:  
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, 其中 ,a b正常数, 为

常数, 将控制律写成如下形式 
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将控制律代入动力学方程(6)可以得到 
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方程的特征值都为负数的条件为 

 0.b    (9) 

由控制律的形式, 两边求模 c know c ,  F F e

然后平方可以得到 

  2 2 2
c known know c2 .F F     F e  (10) 

可以解得常数 

      2 2 2
known c known c c known .F F       F e F e  (11) 

由于采用的小推力的量级通常有 c k ,F F  对于

1996FG3, kF 的量级为 1×107 m/s2, 而对于 80 mN 的

小推力, 1000 kg 的探测器, cF 为 8×105 m/s2. 因此, 

 的取值通常为正, 且有 

 c .F   (12) 

受控方程可以表示为 

 0( ) 0,v ra a   r r r r   (13) 

其中 
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可以取 0,b   则有 0,ra   所以受控方程的特

征值都小于零. 当探测器位于平衡位置附近时, 探测

器会很快收敛至平衡位置, 此时有 

  0 0.a b  r r r  (14) 

此时, 单位向量 ce 出现奇异, 控制律无法描述. 

通过简单的分析发现如果继续采用常推力进行控制, 

则探测器肯定会偏离平衡位置. 在平衡位置, 如果受

到外力的合力为 knowF 时, 则探测器能保持在平衡位

置, 如果合力不为 know ,F  则探测器将会偏离平衡位

置. 然而探测器受到的外力为 c ,F  且在平衡位置处

控制力的大小远大于引力相关项, 即 c k ,F F  所以

探测器无法平衡. 既然无法平衡, 当探测器到达平衡

位置附近后, 可以将发动机关闭, 此时在引力的作用

下, 探测器会偏离平衡位置, 但是由于引力作用的效

果较小, 离开平衡位置的速度较慢. 可以设置一个阈

值, 当探测器偏离平衡位置超过该阈值时, 则重新启

动发动机, 进行主动控制, 根据上述控制律可知探测

器会很快回到平衡位置, 如此递推可以进行轨道保

持, 并且轨道保持的精度由阈值确定, 阈值越小则精

度越高, 但是阈值越小发动机开关机的次数越多, 每

次开关机之间的时间间隔越短.  

3  仿真算例 

本文以一颗近地小行星为例计算小天体的伴飞

控制, 小行星的名称为 1996FG3, 2008 年 5 月 14 日小

行星的轨道根数如表 1 所示, 小行星的质量约为 2.1 

×1012 kg. 
尽管小行星的轨道偏心率不为零, 仍然可以利

用(5)式进行小行星引力场的有效范围进行估算, 估

算的有效距离约为 111 km. 本文考虑在小行星速度方

向进行跟飞, 假设参考的跟飞距离为 70 km, 参考相

对位置和相对速度如表 2, 此时, 太阳和小行星的引

力都不能忽略, 利用上述讨论的动力学模型比较合适. 

上述算法中非常关键的参数是控制阈值, 不同

的控制阈值意味着探测器离目标位置的最大误差不

同. 另外, 阈值的选择会影响控制频率、每次控制发

动机工作的时间以及总燃料消耗等. 表 3 给出了各参

数随控制阈值变化的情况, 其中 0r 表示阈值, m100

为平均 100 天时间内消耗的燃料, Tspan 为两次控制之

间的平均时间间隔, Tthrust 为每次发动机的平均开机

时间, max 为控制过程中探测器小行星连线方向与探

测器速度方向的最大夹角. 消耗的质量随阈值的增

加而增加, 控制时间间隔随阈值的增加而增加, 发动

机每次工作时间随阈值的增加而增加, 探测器小行

星连线与小行星速度方向的最大夹角随阈值的增加

而增加. 所以, 随着阈值的增加, 偏离平衡位置的最

大误差增加, 发动机开机次数减少, 每次发动机工作

时间增加.  

算例: 相对距离 0 0r   r r 2 km 进行主动控

制, 即阈值为 2 km. 该算例考虑探测器的初值时刻

在目标位置附近, 如果初始时刻不在目标位置附近, 

可以利用一次脉冲将探测器控制到目标位置. 如图 2

给出了相对距离和相对速度随时间变化的情况, 相

对距离将始终在给定阈值范围内变化. 探测器偏离 x

轴(垂直速度方向)的误差不超过 600 m, 偏离速度方

向误差不超过 2 km, 速度误差不超过 0.5 m/s. 图 3中

 为小行星与探测器连线方向与小行星速度方向的

夹角(小行星与探测器的速度方向几乎重合), 因此, 

只要保持视线方向与探测器速度一致, 如果相机的

视角大于 0.5°, 则可以保证小行星总在视线范围内. 探

测器的质量为 1000 kg, 小推力的大小为 80 mN, 总

伴飞时间为 87.6007 d, 发动机总开机时间为 6.2771 d, 

比冲按照 1600 s 计算, 则需要消耗推进剂 2.7117 kg,  
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表 1  小行星的轨道根数 
Table 1  Classical orbital elements of asteroid 

 a (AU) e i (°)  (°) ω (rad) f (°) 

初始轨道 1.05426998 0.3498901 1.990362 299.8817 23.9238 328.8244 

 

 
 

图 2  相对距离和速度随时间变化情况 
Figure 2  The relative position and velocity variation. 

 

 
 

图 3  控制力和视角随时间变化情况 
Figure 3  The control force and view angle variation. 
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表 2  伴飞的参考位置 
Table 2  Reference position of the accompanly flight 

 x (m) y (m) z (m) x (m/s) y (m/s) z (m/s) 

参考伴飞位置 0 70000 0 0 0 0 

 
表 3  参数随控制阈值变化情况 
Table 3  Parameters change with the threshold  

r0 (km) m100 (kg) Tspan (d) Tthrust (h) max (deg) 

1 2.0769 4.3028 4.9647 0.2013 

3 3.7667 6.7400 14.1041 0.7477 

5 4.3661 9.0912 22.0517 1.3694 

7 4.4918 11.7220 29.2515 1.9286 

9 5.6174 12.7422 39.7654 2.6726 

 
平均每 100 天消耗 3.0956 kg. 开机时间占整个伴飞

时间的 7.1656%, 伴飞 87.6007 d 时间内开机 20 次, 

开机频率约为 4 天开机 1 次, 每次开机时间约为

7.5325 h.  

4  结论 

本文考虑小天体和太阳的引力, 研究了利用常 

小推力实现小天体的伴飞控制. 当探测器偏离平衡

位置超过给定阈值时, 利用常小推力使得探测器回

到目标位置, 当探测器回到目标位置后关闭发动机. 

研究结果表明该控制方法能保证位置误差总在阈值

范围内, 控制代价、控制间隔和每次发动机工作时间

随着阈值的增加而增加, 控制的频率随阈值的增加

而减少. 
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Utilization of constant low thrust for control of spacecraft  
near asteroid 

GONG ShengPing*, LI JunFeng & BAOYIN HeXi 

School of Aerospace, Tsinghua University, Beijing 100084, China 

The control of spacecraft near the asteroid is very important for asteroid exploration. Low thruster is always used in 
deep space exploration and the thrust magnitude is usually constant. This paper investigates the control method of 
spacecraft near asteroid using constant low thrust. Considering the gravity of the Sun and asteroid, a threshold control 
method is proposed for station-keeping of the spacecraft. The controller is triggered when the position error is greater 
than the threshold. The method has a long control period and low propellant consumption and is feasible for 
engineering practice. 
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