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  摘 要:研究了太阳帆航天器在哑铃形小行星引力场内的悬停探测可行性问题。哑铃形小行星代表了一类细

长形的小行星,文中首先建立哑铃形小行星的简化动力学模型。针对可变反射面积的太阳帆,给出其在小行星引

力场内的悬停动力学方程,并仿真求解了哑铃形小行星附近的太阳帆可行悬停探测区域。
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0 引 言

小行星探测是目前航天探测的热点问题,能够

为人类了解太阳系起源演化等提供重要信息,将是

21世纪深空探测活动的主要内容之一。目前,太阳

系内已发现小行星逾70万颗,小行星的大小、形状、
结构组成、运行轨道和自旋状态等各不相同,其附近

的力学环境复杂多样。美国于1996年发射了人类

历史上第一颗小行星探测器NEAR,在不同高度轨

道成功绕飞并最终着陆形似马铃薯的433Eros小

行星(34.4km ×11.2km×11.2km)[1]。日本于

2003年发射的“隼鸟”号(Hayabusa)航天器探测小

行 星 25143Itokawa(0.54km ×0.29 km ×
0.21km)并采样返回地球,马铃薯形状的Itokawa
尺寸和质量较小,航天器需提供主动控制以悬停方

式对其进行采样。
上述小行星着陆及采样返回任务等,本体系悬

停是任务成败的关键。小行星悬停探测是航天器与

小行星的相对位置保持不变的一种探测方式,分为

惯性系悬停(位于太阳与小行星系统的引力平衡点

处)和本体系悬停。本体系悬停指航天器在小行星

本体系中的位置保持不变,一直处于小行星表面某

一特定位置的上空。该技术是采样任务及未来载人

登陆小行星等任务的基础,在小行星附近复杂的力

学环境中,一般需要主动控制来实现。
针对传统航天器,Sawai(2002)[2]和Broschart

(2005)[3]等研究了均匀自旋小行星附近的悬停控

制问题,张景瑞等(2013)[4]讨论了两个航天器之间

的悬停控制问题,此类悬停探测的时长受制于航天

器的在轨燃料。相比于传统航天器,太阳帆无需燃

料消耗,依靠太阳光压力提供连续小推力,能够长期

保持轨道稳定,在小行星探测中具有明显的优势。

Morrow等(2001)分析了小行星附近的太阳帆动力

学,并讨论了可能的探测轨道 [5]。Williams(2009)
针对小行星的球形简化模型,分别讨论了太阳帆在

惯性系和本体系下的可行悬停轨道 [6]。上述研究

都是针对球形小行星假设,而小行星的非球形引力

场对于其附近的轨道有很大的影响 [7]。
本研究采用可变反射面积的理想太阳帆,研究

了哑铃形小行星附近的可行悬停探测区域。哑铃形

小行星可以代表一类细长形的小行星,例如216
Kleopatra,243Ida,4769Castalia等 [89]。针对均匀

自旋的哑铃形小行星,抽象出动力学模型,建立悬停

轨道的动力学方程。应用带有权重系数的理想太阳

帆光压模型,分析哑铃形小行星附近的悬停探测

轨道。

1 模型简化与悬停轨道

1.1动力学方程

对于哑铃形小行星,其平衡点的个数和分布决

定于其自身的物理性能,包括系统质量及质量分布、
外部形状、大小和自旋周期等。作为初步研究,将哑

铃形小行星简化为自旋速率相同的端部集中质量,
即两个质点 m1、m2,由长度为d 的无质量细杆相



连,如图1所示。通过调整上述参数,该简单模型可

以用来近似某些实际哑铃形小行星的引力场和引力

平衡点的分布情况。为描述太阳帆在小行星附近的

运动,建立惯性参考系IXYZ和小行星本体系oxyz
(又称“随体系”或“固连坐标系”),如图1所示。坐

标原点位于系统质心,IZ 轴沿小行星自旋角速度

方向,IX 轴由m1 指向m2,IY轴位于小行星赤道平

面内且与另外两轴形成右手系。考虑到小行星自旋

周期与其轨道周期相差在103 量级,即小行星自旋

一周,入射光在小行星表面的投影偏离初始位置约

为0.1°,故可将IXYZ 坐标系作为惯性参考系。本

体系oxyz在任务初始时刻与惯性系IXYZ 重合,
之后随小行星自旋而周期性地旋转。

图1 小行星本体系和入射光坐标系及太阳帆姿态角示意图

Fig.1 Sketchmapofthebody-fixedframeandincidentlightframewithsailattitudeangles
 

  太阳帆在均匀自旋小行星本体系oxyz中的动

力学方程为

r̈+2ω×̇r+ω×(ω×r)=fSRP - ÑU(r)(1)
式中:r为航天器位置矢量r=[x y z]T;ω为小

行星相对惯性系IXYZ 的自旋角速度;fSRP 为太阳

帆光压加速度;U(r)为小行星引力势函数。对自旋

偶极子,该势能函数为

U=-(μ1/r1+μ2/r2) (2)
式中:μ1 和μ2 分别为 m1 和 m2 的引力常数;r1 和

r2 分别为太阳帆到两质点的距离(如图1所示)。
方程(1)一般采用量纲归一化的形式,时间单位

取为ω-1,即小行星自旋一周的时间为2π。长度单

位取为d,质量单位取为 M=m1+m2,此时系统的

加速度单位应为ω2d。定义μ=m2/M ,其中μ∈
[0,1],则m1 和m2 在ox 轴上的位置分别为μ 和

1-μ,两个引力常数则满足关系μ1=1-μ 和μ2=

μ。进而可得太阳帆在本体系下相对于两端部质点

的位置矢量分别为

r1= x+μ y[ ]z T,

r2= x+μ-1 y[ ]z T (3)
将式(2)和式(3)代入方程(1),可得归一化的系统动

力学方程,以分量形式表达为

ẍ-2̇y=-∂V∂x+fx

ÿ+2̇x=-∂V∂y+fy

z̈=-∂V∂z+f

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï z

(4)

式中,V=-(x2+y2)/2-k[(1-μ)/r1+μ/r2],k=
GM/ω2d3。其中:G 为引力常数;k是一个重要的参

数,表征小行星自身引力与离心力的比值,通过改变

k的值可以改变小行星附近引力平衡点的分布。文

中k取值在1附近,以逼近实际情况。当k=1时,
方程(4)与限制性三体问题(CRTBP)中的太阳帆动

力学方程一致。本文研究哑铃形小行星附近动力学

特性,故取μ>0;同时,由于简化模型的旋转对称

性,μ>0.5时的情况与1-μ情况旋转π 后完全一

致。因此,文中μ的研究范围为(0,0.5]。
对于传统航天器,方程(4)中右端第二项加速度

为零。在本体系中,令方程左侧各项为零,可得系统

的引力平衡点,最多5个,在限制性三体问题中称为

拉格朗日点。3个共线平衡点E1、E2 和E3 满足如

下位置方程 [8]

x5Ei+c4x4Ei+c3x3Ei+c2x2Ei+c1xEi+c0=0(5)

  方程(5)中各系数分别为
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c4=4μ-2
c3=6μ2-6μ+1
c2=4μ3-6μ2+(2+k(s1-s2)-ks1)μ
c1=μ4-2μ3+(1+2k(s1-s2))μ2-
 4ks1μ+2ks1
c0=k((s1-s2)μ3-3s1μ2+3s1μ-s1

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï )

s1=sign(x+μ), s2=sign(x+μ-1) (6)

  三个共线平动点所在区间分别为

xE1 ∈ [-μ,1-μ], xE2 ∈ (1-μ,+∞),

xE3 ∈ (-∞,-μ) (7)

  系统另有两个三角平动点E4 和E5,满足如下

位置方程

E4=[1/2-μ - k2/3-1/4],

E5=[1/2-μ k2/3-1/4] (8)

  可以看到,在上式中当k取值为0.125时,两个

三角平动点的oy轴坐标均为零,退化至ox轴上同

一点。已经证明,方程(4)中右端第二项加速度为零

时存在广义能量积分,对应一个哈密顿系统,且有

H =̇r·̇r/2+V (9)

  若式(9)中航天器速度为零,即航天器在小行星

本体系中速度为零,可得V=C,C为一个常值,称为

“雅克比积分”。而V=C 定义的边界被称为“零速

度曲面”,将航天器的运动限制在V≤C 的区域内。
图2给出了两种不同k值时的引力场分布情况及对

应零速度曲面,参数μ的取值为0.5,表示小行星质

量关于质心对称分布。

图2 不同k值时小行星本体系中赤道面内(z=0)引力平衡点分布及零速度曲面

Fig.2 Distributionofequilibriumpointsandzero-velocitycurvesintheequatorialplane(z=0)ofthebody-fixedframebyvaryingthe
valueofk

 

  为方便表示太阳帆光压加速度,定义入射光坐

标系sexeyez,坐标原点位于小行星质心,sex 轴沿入

射光方向,sey 轴与惯性系IY 轴重合,sez 轴与另外

两轴组成右手系。太阳帆光压加速度在该坐标系中

表示为

as=ηβ(t)·μsun
R2AU

(ex·n)2n (10)

式中:η是表示简化光压模型与实际太阳帆间差异

的参数,计算中一般取为0.85[6];μsun是太阳引力常

数;RAU是小行星与太阳间距离;矢量ex 为入射光方

向单位矢量;n为太阳帆帆面法向单位矢量;光压因

子β表征着太阳帆光压加速度与当地日心引力间的

比值,其值为1时,光压加速度约为5.93mm/s2,已

是推进能力极强的太阳帆。式(10)中β(t)表示所用

太阳帆的反射面积可变,其帆面法向单位矢量n可

由图1中两个姿态角表示为

n= cosα sinαsinδ sinαcos[ ]δ T (11)
其中:帆面的倾斜角α和时钟角δ分别满足α∈[0,

π/2],δ∈[0,2π)。

1.2 本体系悬停

对于匀速自旋的哑铃形小行星,将太阳帆悬停

在r处时,由方程(1)可知光压加速度应满足

fSRP=ÑU(r)+ω×(ω×r) (12)

  上式中太阳帆位置矢量r可进一步表示为

r=[x y z]T=
r·[cosλcosθ0 cosλsinθ0 sinλ]T (13)
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其中:r为位置矢量模值;λ和θ0 分别为航天器相对

小行星的纬度角和经度角 (λ∈[-π/2,π/2],θ0∈
[0,2π))。式(10)中定义的光压加速度在入射光坐

标系中,要经过坐标变化才能转换至本体系内。根

据各参考坐标系定义,从本体系oxyz 到惯性系

IXYZ 的转换矩阵C1(t)以及从惯性系到sexeyez 的

转换矩阵C2 分别为

C1(t)=
cosθ1 -sinθ1 0
sinθ1 cosθ1 0
é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú0 0 1

,

C2=
cosφ 0 sinφ
0 1 0

-sinφ 0 cos

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úúφ

(14)

其中:φ为太阳相对小行星的纬度角,φ ∈[-π/2,

π/2)。当φ=0时太阳位于小行星赤道面所在平面

内,当φ=π/2时太阳位于小行星南极的上空。式

中θ1 为赤道面内ox轴与IX 轴夹角(θ1∈[0,2π),

θ1=ωt)。式(12)中悬停探测所需的加速度与式

(10)中太阳帆实际能够提供的加速度应相等

as=C2·C1(t)·fSRP (15)
式(15)为三维非线性方程组,包含三个控制变量

[β,α,δ],无法解析求解。对于位置r处的太阳帆,
当小行星自转一周时(即θ1∈[0,2π)),若存在一组

控制量 [β,α,δ]使得式(16)在任意时刻t成立,则
悬停可行,否则不能悬停。本文采用 MinPack-1程

序求解式(16)对应的非线性方程组。计算中方程

(16)的求解误差小于10-9。

2 算例

假设目标小行星位于主小行星带的圆轨道上,
轨道半径为2.7AU,其轨道周期为1620.5天。小

行星自转周期为5.385h,特征长度为1.23km,系
统质量取为3.0×1012kg。经计算,k值约为1.02,
令μ=0.5表示系统质量对称分布。仿真中光压因

子最大值设为0.353(非理想参数η=0.85),对应光

压加速度最大值约为1.78mm/s2,太阳纬度角暂取

为90°。
图3给出了θ0 等于0和π/2时两个特殊位置

处太阳帆的可行悬停区域,即oxz平面(共线平动

点)和oyz平面(三角平动点)内的可行悬停区域,图
中坐标为无量纲化单位。可见,应用太阳帆后,悬停

探测区域从原来的4个平衡点拓展至三维空间,两
特殊平面内可行区域在平动点E1 上空相交于同一

点。限于篇幅,此处算例不再作详细讨论,θ0 取其

他值情况以及不同小行星参数下可行悬停区域留作

以后考虑。

图3 θ0=0和π/2时太阳帆的可行悬停探测区域及零速度曲面
和平衡点分布

Fig.3 Feasibleareaofsolarsailhoveringflightcorresponding
toθ0=0andπ/2alongwithzero-velocitycurvesand
equilibriumpointsaroundtheasteroid

 

3 结 论

本文以简化模型研究了哑铃形小行星附近的悬

停探测轨道。针对太阳帆航天器,建立了悬停轨道

动力学方程,所得结果拓展了小行星附近的悬停轨

道可行区域,将悬停轨道从小行星赤道平面拓展至

三维空间。更多关于小行星不同参数时的悬停探测

分析留作后续研究。
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HoveringFlightoverElongatedAsteroidsbyUsingSolarSails

ZENGXiangyuan,GONGShengping,LIJunfeng,JIANGFanghua,BAOYINHexi
(SchoolofAerospaceEngineering,TsinghuaUniversity,Beijing100084,China)

Abstract:Thefeasibilityofhoveringflightoverelongatedasteroidsbyusingsolarsailsisinvestigatedinthis
study.Elongatedasteroidsrepresentafamilyofnaturalelongatedbodies.Asimpleapproximatemodelisfirst
constructedfortheseelongatedasteroids.Dynamicequationsofhoveringflightareobtainedforsolarsailswiththe
abilityofactivesailareacontrol.Numericalsimulationsaremadetoillustratethefeasibleareaofhoveringflightin
thegravitationalfieldofelongatedasteroids.
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