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无拖曳控制技术研究及在我国空间

引力波探测中的应用
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摘要：无拖曳控制技术通过控制微推力器产生的推力来抵消航天器受到的非保守力，其是获得超静超稳空间实验平台的

关键技术之一。首先总结了无拖曳控制技术的研究现状与发展趋势，系统地总结了国外历次无拖曳航天器控制系统的

详细设计方案以及国内的研究进展，随后分析了无拖曳控制技术的特点以及所面临的挑战，并概括了无拖曳控制所涉及

到的关键技术。最后针对我国空间引力波探测对无拖曳控制技术的需求做了详细的分析与展望。
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１　引　言

　　随着科学技术的迅猛发展和社会需求的提
高，越来越多的空间科学任务得以开展，微重力科

学、空间基础物理验证、对地观测和航天器高精度

导航等空间实验都要求航天器受到的残余扰动加

速度尽可能小［１２］。例如，空间基础物理研究中的

低频引力波探测、等效原理检验、短线程效应和参

考系拖曳效应的测量以及高精度地球重力场测量

卫星都要求在测量频段内航天器的残余扰动加速

度小于１０－１０ｍ／ｓ２，甚至更低。近地卫星受到的
外部干扰主要来自大气阻力、太阳光压、高能宇宙

射线以及地磁干扰等，内部扰动主要包括平台的

结构振动、平台姿态调节产生的扰动以及航天器

各分系统耦合产生的力与力矩，扰动加速度在１
×１０－５～１×１０－３ｍ／ｓ２量级，远达不到空间高精
度基础科学实验对航天器稳定度的需求［３５］。

为满足空间科学任务对航天器稳定性的需

求，Ｌａｎｇｅ首次提出了无拖曳卫星的解决方案［６］。

无拖曳控制的基本原理是利用放置在航天器内部

处于真空腔中的悬浮检验质量（ＴｅｓｔＭａｓｓ，ＴＭ）作
为惯性参考，当航天器受到外部非保守力扰动时，

航天器与检验质量之间会产生相对位移，电容桥

或激光束将检测到的位移信号作为输入反馈给无

拖曳控制系统，控制微推力器的开关，抵消作用在

航天器上的外部扰动力和力矩。无拖曳控制技术

首次在美国的“ＴｒｉａｄＩ”实验卫星上得以验证［７］，

并在引力探针Ｂ（ＧｒａｖｉｔｙＰｒｏｂｅＢ，ＧＰＢ）［８９］、重力
场和海洋环流探测航天器（ＧｒａｖｉｔｙｆｉｅｌｄａｎｄＯｃｅａｎ
ＣｉｒｃｕｌａｔｉｏｎＥｘｐｌｏｒｅｒ，ＧＯＣＥ）［１０１２］、激光干涉仪空
间天线项目（ＬａｓｅｒＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒＳｐａｃｅＡｎｔｅｎｎａ，
ＬＩＳＡ）［１３１５］和 ＭＩＣＲＯＳＣＯＰＥ卫星（ＭＩＣＲＯＳａｔｅｌ
ｌｉｔｅｗｉｔｈｄｒａｇＣｏｎｔｒｏｌｆｏｒｔｈｅＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＥ
ｑｕｉｖａｌｅｎｃｅＰｒｉｎｃｉｐｌｅ，ＭＩＣＲＯＳＣＯＰＥ）［１６１７］等空间
基础科学实验卫星中得到进一步改善和提高。

目前无拖曳控制主要有位移模式和加速度计

模式［１１］。其中，位移模式无拖曳控制中检验质量

做纯自由落体运动，通过控制航天器跟踪检验质

量，实现对航天器的无拖曳控制；加速度计模式中

检验质量跟踪航天器的运动，并把检验质量的控

制加速度直接反馈给无拖曳控制系统，抵消航天

器受到的非保守力和力矩。

位移模式无拖曳控制中，由于检验质量位于

航天器本体内部，且处于真空腔内，不受大气阻

力、太阳光压等外部干扰的影响，又因为检验质量

悬浮于电极腔内，与航天器本体不接触，基本实现

自由落体运动，成为理想的惯性参考基准。同时，

利用航天器与检验质量之间距离的变化作为无拖

曳控制系统的输入，控制微推力器的开关抵消航

天器所受到的非保守力，以保持航天器检验质量
之间间距不变，实现航天器的无拖曳控制。

加速度计模式下，检验质量受到静电悬浮控

制系统施加的控制力，使其跟踪航天器运动。由

于加速度计外壳固定在航天器上，加速度计所检

测出的加速度大小，能够反映出航天器受到的非

保守力引起的扰动加速度大小。因此，无拖曳控

制系统根据加速度计的输出信号，提供大小相等

方向相反的推力，尽可能地抵消航天器受到的非

保守力，从而实现航天器的无拖曳控制。本文以

空间引力波探测为背景，以历次成功的无拖曳控

制卫星任务为代表，回顾了不同卫星采用的无拖

曳控制方案以及国内的研究进展，分析了其特点

及存在的问题，总结了无拖曳控制的关键技术，并

针对我国空间引力波探测对无拖曳控制技术的需

求进行了分析和展望。

２　历次成功无拖曳航天器控制方案

　　从 Ｌａｎｇｅ提出无拖曳航天器解决方案以来，
国外已成功发射了多颗无拖曳航天器，且都由美

国和欧空局（ＥＳＡ）完成。因此，详细了解成功的
欧美无拖曳航天器控制方案，尤其是 ＥＳＡ最新发
射的引力波探测技术验证卫星 ＬＩＳＡｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ
（ＬＰＦ）任务所采用的无拖曳控制技术方案，可以
为我国未来空间引力波探测技术攻关提供有效的

借鉴和指导。

２．１　“ＴｒｉａｄＩ”无拖曳控制方案
“ＴｒｉａｄＩ”卫星发射于１９７２年９月，是美国海

军发射的第一颗无拖曳控制实验卫星，主要用来

改善卫星导航的性能［７，１８］。该卫星携带了一套干

扰补偿系统（ＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＣｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，

４０５ 　　　　中国光学　　　 　　　 第１２卷　



ＤＩＳＣＯＳ），用来进行无拖曳控制实验验证。ＤＩＳ
ＣＯＳ的设计指标是将所有非引力扰动加速度抵消
到１０－１１ｇ的水平。ＤＩＳＣＯＳ中的检验质量是一个
直径为２２ｍｍ的球体，内置于一个直径为４４ｍｍ
的空腔中。检验质量是由７０／３０的黄金铂金铸
成的合金，总重１１１ｇ，合金具有高密度和接近于
零的磁化率。

卫星无拖曳控制原理如图１所示，主要由惯

性传感器，微推力器及无拖曳控制系统组成。整

个ＤＩＳＣＯＳ的控制系统如图２所示。检测到的电
压信号经转换成加速度反馈给控制系统来控制冷

气推力器的开关，从而保证检验质量悬浮在空腔

的中心，实现对卫星的无拖曳控制。ＤＩＳＣＯＳ系统
采用Ｌａｎｇｅ提出的基于燃料最优原则设计控制算
法。

图１　在轨卫星无拖曳控制示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｒａｇｆｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｏｎｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图２　“ＴｒｉａｌＩ”ＤＩＳＣＯＳ控制系统
Ｆｉｇ．２　ＤＩＳＣＯＳｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆ“ＴｒｉａｌＩ”

　　由于“ＴｒｉａｌＩ”是第一代无拖曳控制卫星，其
在设计及技术上还存在不少问题，而且卫星携带

的检验质量为标准球体，难以考虑其在空腔内的

姿态变化；其次，采用电容传感器测量检验质量相

对于空腔的相对位置变化，不可避免地给检验质

量带来静电力干扰，降低了整个系统的测量精度；

采用冷气微推力器作为执行机构，随着气体的释

放，卫星的质心会发生变化，这会导致检验质量与

卫星之间产生自引力，从而增加了系统建模复杂

度。

２．２　“ＧＰＢ”无拖曳控制方案
引力探针 Ｂ卫星（ＧｒａｖｉｔｙＰｒｏｂｅＢ，ＧＰＢ）发

射于２００４年４月，主要用来验证爱恩斯坦广义相
对论的两个推论［９，１９］。通过观察将航天器轨道平
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面中的一颗遥远恒星作为参考的４个超精密机械
陀螺仪自旋轴的进动，来测量广义相对论预测的

测地线进动和参考系拖曳效应。为了实现上述科

学实验，要求陀螺的随机漂移以及仪器的指向测

量精度必须优于１×１０－２角秒／年，“ＧＰＢ”的设计
指标是在一年的实验期间，相对于参考方向的精

度为５×１０－４角秒。
“ＧＰＢ”卫星无拖曳控制系统主要包括内部

检验质量、陀螺仪悬架系统、氦气供应系统、比例

冷气推力器等，无拖曳控制采用位移模式为主，加

速度计模式为备份两种模式。检验质量是直径为

３８ｍｍ的镀金属石英球体，检验质量与空腔内壁
的缝隙为３２μｍ。检验质量由外壳通道中切向流
动的氦气射流驱动，以 ～７５Ｈｚ的频率旋转，可以
视为低速旋转的陀螺仪。陀螺仪的自旋轴方向是

通过测量转子的伦敦力矩确定的，伦敦力矩是由

旋转超导体产生的偶极磁场，其轴与转子的瞬时

自旋轴对齐。陀螺仪悬架系统（ＧｙｒｏｓｃｏｐｅＳｕｓ
ｐｅｎｓｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＧＳＳ）的主要功能是：（１）通过静电
力将转子悬置在空腔中心，并在科学数据采集期

间最小化转子悬架引起的干扰力矩；（２）在气体
起旋期间，将检验质量定位并保持在靠近气体旋

转通道位置处；（３）将检验质量的位置测量和控
制力数据传输到航天器的姿态和平移控制（Ａｔｔｉ
ｔｕｄｅａｎｄＴｒａｎｓｌａｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，ＡＴＣ）系统，以实现对
航天器无拖曳控制。氦气供应系统为无拖曳控制

系统提供冷气推进剂。比例冷气推力器为无拖曳

控制系统的执行机构，能够提供最小２５ｍＮ的
推力，推力分辨率小于０２ｍＮ，推力比例因子变
化小于６％，冷气推力噪声为２５μＮ／Ｈｚ１／２。

“ＧＰＢ”卫星有位移模式和加速度计模式两
种无拖曳控制模式。在位移模式下，参考陀螺仪

的悬架系统处于待机模式，检验质量处于自由悬

浮状态，通过微推力器控制航天器本体使检验质

量悬浮在电极笼的中心，整个控制过程如图３中
加粗部分所示。ＧＳＳ通过接口增益 Ｋ１将转子的
位置信息传递给ＡＴＣ控制器，控制器由３轴 ＰＩＤ
组成。由于４个陀螺仪的安装位置偏离航天器质
心一段距离，在控制回路中增加重力梯度力矩前

馈补偿，抵消重力梯度力矩的影响。位移模式的

主要优点是转子是自由落体运动，转子的静电控

制回路处于待机状态，原则上最大程度地减小了

转子上的干扰力矩。位移模式的不足之处在于：

为了避免检验质量与电极笼接触，对检验质量的

位移做了限幅，导致只能在相对较窄的带宽内实

现无拖曳控制，且当航天器受到外界扰动时，会导

致ＧＳＳ系统频繁开关机；其次，位移模式也不能
补偿加速度计的噪声。此外，检验质量和电极笼

之间的任何力（例如残余电荷）都将导致转子向电

极笼加速移动。反过来，为了将转子保持在电极笼

的中心位置，ＡＴＣ系统需要对航天器施加恒定的加
速度，这将使航天器的运行轨道随时间改变。

图３　“ＧＰＢ”位移模式无拖曳控制系统
Ｆｉｇ．３　Ｄｒａｇｆｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈ“ＧＰＢ”ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｍｏｄｅ
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　　“ＧＰＢ”航天器中加速度计模式是无拖曳控
制的备份模式，其控制流程如图４中加粗部分所
示。在加速度计模式下，陀螺仪通过 ＧＳＳ悬浮在
电极笼中，通过接口增益 Ｋ２将转子的静电控制
力反馈给ＡＴＣ控制器，ＡＴＣ系统通过平移控制指

令Ｕ
→
使检验质量上的控制力 ｕ→ 趋于零，从而使作

用于转子上的静电悬浮力最小化。这种模式的主

要优点在于旋转陀螺仪总是主动被控于空腔中

心，与空腔壁接触的风险最小；此外，由于直接测

量扰动加速度，因此可以在姿态控制系统中对加

速度测量偏差进行补偿。但由于加速度计模式是

对检验质量进行主动悬浮控制，陀螺仪受到的静

电力矩干扰比位移模式中更大，可能会对科学实

验结果产生影响。

图４　“ＧＰＢ”加速度计模式无拖曳控制系统

Ｆｉｇ．４　Ｄｒａｇｆｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈ“ＧＰＢ”ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｍｏｄｅ

２．３　“ＧＯＣＥ”无拖曳控制方案
重力和稳态海洋环流航天器（ＴｈｅＧｒａｖｉｔｙａｎｄ

ｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅＯｃｅａｎＣｉｒｃｕｌａｔｉｏｎＥｘｐｌｏｒｅｒ，ＧＯＣＥ）发
射于２００９年３月［１１］。ＧＯＣＥ的科学目标主要包
括两部分：确定地球的稳态重力场异常精度达到

１×１０－５ｍ／ｓ２；在１００公里范围内确定大地水准
面空间分辨率在１～２ｃｍ之间。ＧＯＣＥ的有效载
荷主要包括一台静电重力梯度仪（Ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃ
ＧｒａｖｉｔｙＧｒａｄｉｏｍｅｔｅｒ，ＥＧＧ）和一套基于 ＧＰＳ测量
的精确定轨系统（ＰｒｅｃｉｓｅＯｒｂｉｔＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ，
ＰＯＤ），ＰＯＤ的测量数据主要用于高精度重构地
球重力场的低阶球谐系数，而ＥＧＧ的测量数据在
重构中、高阶球谐系数时性能更好［２０２１］。为了获

得足够强的重力场信号，ＧＯＣＥ卫星运行在大约
２６０公里的超低轨道，在该轨道上，地球大气阻
力是主要外部扰动。卫星配备了一套无拖曳与姿

态系统 （ＤｒａｇＦｒｅｅａｎｄＡｔｔｉｔｕｄｅＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，
ＤＦＡＣＳ），用来抵消非保守力导致的干扰并维持

卫星的运行轨道。此外，为了达到所需的精度水

平，必须尽量减少所有可能的内部振动部件的扰

动，因此，ＧＯＣＥ没有纳入任何机械噪声源，如动
量轮、陀螺仪或其他可展开的部件。

为满足科学观测阶段的精度需求，ＤＦＡＣＳ的
线性加速度噪声不能高于９０×１０－７ｍ／ｓ２，在５～
１００ｍＨｚ的测量频段内噪声频谱密度不能高于
２３×１０－８ｍ／ｓ２／Ｈｚ１／２。ＤＦＡＣＳ可以实现４自由
度控制：沿飞行方向的无拖曳控制，以及采用磁力

矩器进行三轴姿态控制。ＤＦＡＣＳ的检验质量是
一个４０ｍｍ×４０ｍｍ×１０ｍｍ的长方体，主要由
铂铑合金组成。包裹检验质量的电极笼由殷钢
组成，电极是钛玻璃陶瓷板。检验质量与电极笼

的相对位移测量精度在１μｍ量级。ＤＦＡＣＳ采用
离子推进和磁力矩器两种执行机构，磁力矩器主

要用于航天器的姿态控制；离子推力器主要用于

无拖曳控制及敏感器的标定，用于抵消航天器受

到的非保守力及力矩导致的扰动，此外还携带了
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一套用于重力梯度计校准的内部冗余冷气推进器

组件。

ＧＯＣＥ卫星 ＤＦＡＣＳ系统的整个控制过程如
图５所示。针对卫星不同的运行阶段，ＤＦＡＣ系统
主要有 ４种工作模式：（１）粗对准模式（Ｃｏａｒｓｅ
ＰｏｉｎｔｉｎｇＭｏｄｅ，ＣＰＭ），ＣＭＰ的主要功能是星箭分
离后对卫星进行消旋以及实现太阳捕获和指向稳

定，既是捕获模式，又是安全模式。（２）拓展粗对
准模式（ＥｘｔｅｎｄｅｄＣｏａｒｓｅＰｏｉｎｔｉｎｇＭｏｄｅ，ＥＣＰＭ），

ＥＣＰＭ改善了指向精度，允许转换到下一个更高
模式，它还允许在应急条件下进行轨道提升机动。

（３）精对准模式（ＦｉｎｅＰｏｉｎｔｉｎｇＭｏｄｅ，ＦＰＭ），这是
正常运行模式，可以减少轨道衰减。（４）无拖曳
模式（ＤｒａｇＦｒｅｅＭｏｄｅ，ＤＦＭ），ＤＦＭ是科学数据收
集时的运行模式，具有３个子模式：线加速度控
制、角加速度控制以及重力梯度仪在轨校正控制

模式。

图５　ＧＯＣＥ卫星无拖曳与姿态控制框图
Ｆｉｇ．５　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｄｒａｇｆｒｅｅａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆＧＯＣＥ

　　由于离子推力器的推力范围为０６～２０ｍＮ，
推力分辨率为１２μＮ，在科学测量通道，每个加
速度计可测量沿３个标称正交轴的线性加速度，
加速度噪声低于２×１０－１２ｍ／ｓ２／Ｈｚ１／２，无拖曳与
姿态控制通道的加速度噪声低于５×１０－１０ｍ／ｓ２／
Ｈｚ１／２。受推力器最小推力及推力分辨率的影响，
ＧＯＣＥ卫星的ＤＦＡＣ系统并不能满足未来空间引
力波探测对加速度噪声的需求。

２．４　“ＬＰＦ”无拖曳控制方案
ＬＩＳＡＰａｔｈｆｉｎｄｅｒ（ＬＰＦ）航天器发射于２０１５年

１２月，ＬＰＦ运行于日地Ｌ１点，是ＥＳＡ空间引力波
天文台项目的第一颗实验卫星［１３］。主要用于检

验质量自由落体的端到端实验，以及激光干涉仪

的读出精度，可以满足未来ＬＩＳＡ任务对检验质量
的精度需求［２２］。

ＬＰＦ携带两个检验质量，作为惯性参考位于
激光干涉仪臂的末端，用于反射激光。检验质量

为４６ｍｍ×４６ｍｍ×４６ｍｍ的立方体，由高纯度

的铂金制成。在科学任务模式期间，两个检验质

量在航天器内做自由落体运动，检验质量之间的

标称距离是３７６０ｍｍ。每个检验质量都置于一
个电极笼内，电极笼除了作为检验质量的６自由
度传感器和静电力执行器之外，还可用作静电屏

蔽，使检验质量处于机械与静电隔离状态，并与电

极笼内壁各方向保持２９～４ｍｍ的间隙。宇宙
射线累积到检验质量上的电荷将通过ＵＶ光电系
统去除。

ＬＰＦ的控制系统如图６所示，该系统带有两
个检验质量，共１２个自由度［１４］。由于航天器最

多只能提供６个自由度的无拖曳控制，因此需要
对检验质量的自由度进行解耦，其他６个自由度
通过静电悬浮控制，各自由度定义如图 ７所
示［２３］。其中，用于无拖曳控制的六自由度

ｑｄｒａｇｆｒｅｅ＝（ｘ１，ｙ１，ｚ１，θ１，ｙ２，ｚ２）
Ｔ，用于静电悬浮控

制的自由度ｑｓｕｓ＝（η１，φ１，Δｘ１，θ２，η２，φ２）
Ｔ。通过

跟踪检验质量 ＴＭ１的运动实现对航天器的位移
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图６　ＬＰＦ无拖曳控制图
Ｆｉｇ．６　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｄｒａｇｆｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆＬＰＦ

模式无拖曳控制。对于检验质量 ＴＭ２，通过静电
力控制使 ＴＭ２与 ＴＭ１保持在标称距离，且使其
处于电极笼的中心。不同于其他航天器的无拖曳

控制方案，ＬＰＦ携带了两个检验质量，同时对两个
检验质量的部分自由度进行无拖曳控制，导致整

个动力学系统异常复杂。为满足工程实现，ＬＰＦ
对检验质量动力学系统进行了简化，把无拖曳控

制系统简化成由１５个单输入单输出（ＳｉｎｇｌｅＩｎｐｕｔ
ＳｉｎｇｌｅＯｕｔｐｕｔ，ＳＩＳＯ）系统组成的控制回路，并对各
回路进行解耦控制，同时为了降低航天器姿态控

制对无拖曳控制系统的影响，姿态控制的带宽远

低于无拖曳控制的带宽。

图７　ＬＰＦ检验质量和航天器坐标系和变量定义
Ｆｉｇ．７　Ｔｅｓｔｍａｓｓｅｓ，ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄｖａｒｉａｂｌｅ

ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆＬＰＦ

ＬＰＦ在轨实验结果表明，在０７～２０ｍＨｚ频
率范围内，加速度计的噪声功率谱密度的平方根

为（５２±０１）ｆｍ／ｓ２／Ｈｚ１／２，优于 ＬＰＦ的设计指
标，是ＬＩＳＡ最终指标的１２５倍，并且与由于检验
质量周围的残余气体导致的粘性阻尼布朗噪声相

兼容。当频率大于６０Ｈｚ时，加速度测量噪声主
要由激光干涉仪位移读出噪声决定，在（３４８±
０３）ｆｍ／ｓ２／Ｈｚ１／２范围内，比设计性能指标提高了
两个数量级。但是，在低于０５ｍＨｚ时，ＬＰＦ的在
轨测量精度目前还不能满足 ＬＩＳＡ对低频引力波
探测的指标需求，相关技术还需要进一步改进。

国内相关单位和部分高校也正在开展空间引

力波探测关键技术的攻关。由中山大学牵头的

“天琴”计划，拟在２０１９年择机发射“天琴１号”
实验卫星。该卫星计划在轨验证空间引力波探测

的关键技术：高精度惯性传感器技术、高精度激光

读出技术、微推力器技术、无拖曳控制以及航天器

质心精密控制技术等［２４２６］。由于我国空间引力

波探测起步较晚，相关技术积累较差，目前仅能对

相关关键技术进行可行性验证，要满足未来空间

引力波探测的精度需求，还有一系列关键技术有

待突破。

３　无拖曳控制关键技术

　　通过对以往航天器无拖曳控制方案的分析可
知，无拖曳控制系统主要包括惯性传感器、微推力

器以及无拖曳控制算法３部分。
３．１　惯性传感器系统

惯性传感器系统主要包括检验质量、位移传

感器（电容传感或激光干涉）、静电悬浮控制回路

等。惯性传感器主要为航天器无拖曳控制系统提

供惯性参考，实时反应航天器与检验质量之间的

相对位移变化以及非保守力导致的扰动加速度，

为无拖曳控制提供输入。

目前检验质量的形状主要有球形、圆柱形和

方形，不同形状对应的代表卫星及其优点如表１
所示［３，２７］。为了降低检验质量引起的热、电、磁噪

声，检验质量必须具有超低磁化率和磁力矩，且有

良好的导热性。同时，检验质量的加工精度同样

会影响测量的准确性及不同自由度之间的耦合刚

度。耦合刚度是影响惯性传感器测量精度的主要

原因之一，也是影响整个无拖曳控制系统精度的

原因，高精度加工工艺与处理技术是保证检验质

量表面光滑的关键。
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表１　检验质量的分类

Ｔａｂ．１　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｍａｓｓ

形状 代表卫星 稳定模式 优点

球形 ＧＰＢ 自旋稳定 自旋稳定，消除球度不规则引起的观测误差

圆柱形 ＳＴＥＰ 自旋稳定 自旋稳定，消除圆度不规则引起的观测误差

方形 ＬＰＦ 三轴稳定 自由度分离，便于控制

　　位移传感器目前主要有静电传感、光学传感
和超导传感３种方式［２８３１］，静电传感技术目前最

为成熟，广泛应用于航天任务中；光学传感器首次

应用在ＬＰＦ任务，与静电传感器相比，光学传感
可以降低航天器与检验质量之间的静电耦合影

响，具有更高的测量精度；超导传感由于需要超低

温环境，设备复杂，从而增加了其在航天任务中的

应用难度。在ＬＰＦ航天器中，同时采用电容传感
和激光读出两种方式测量检验质量与电极笼之间

的相对位置变化，这也是未来空间引力波探测无

拖曳控制中拟采用的技术。但是，如何精确建立

激光功率噪声辐射压力以及静电力带来的加速度

噪声模型是提高无拖曳控制精度的关键技术之

一。

悬浮控制回路的作用主要有两方面，在加速

度模式无拖曳控制中，悬浮控制回路通过静电力

控制检验质量跟随航天器运动，并把静电控制加

速度反馈给无拖曳控制系统来控制微推力器的开

关，抵消航天器受到的非保守力干扰。对于位移

模式无拖曳控制，为避免检验质量与电极笼接触，

通过静电控制回路对检验质量的位移进行限幅。

静电控制回路会带来加速度测量噪声，因此，在空

间引力波探测中，必须在光轴方向采用位移模式

无拖曳控制。

３．２　微推力器
无拖曳控制的核心执行机构是微推力器，需

要产生微牛级别的连续可调推力来抵消航天器平

台受到的微小扰动，并且在工作频段内推力噪声

必须满足任务需求。目前常用的微推力器主要有

冷气微推、离子微推、场发射微推和微胶体推力

器［３２３４］，不同推力器的推力范围及噪声水平如

表２所示。

表２　无拖曳控制微推力器

Ｔａｂ．２　Ｍｉｃｒｏｔｈｒｕｓｔｅｒｗｉｔｈｄｒａｇｆｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌ

推力器 代表卫星 推力范围 推力噪声

离子微推形 ＧＯＣＥ 几微牛～几百毫牛 几十微牛

冷气微推 ＴｒｉａｌＩ 几微牛～几十毫牛 ０．１～几十微牛
微胶体微推 ＬＰＦ 几微牛～几十微牛 ０．１微牛
场发射微推 ＬＰＦ 几微牛～几十微牛 ０．１微牛

　　由表２可以看出，场发射微推和微胶体推力
器可以产生极小的推力，且推力噪声水平极低，非

常适合于航天器的无拖曳控制。但是在近地环境

中，由于大气阻力、地磁环境以及太阳光压的影

响，扰动加速度在低频段１×１０－８～１×１０－７ｍ／
ｓ２／Ｈｚ１／２量级，如图８、图９所示。此时需要采用推
力较大的离子推力器或冷气微推。但是在远地轨

道或深空轨道环境中，航天器受到的扰动主要来

自于太阳光压及宇宙射线等，量级很小，适合采用

推力噪声极低的场发射推力器和微胶体推力器作

为无拖曳控制的执行机构，实现对航天器的无拖

曳控制。

推力噪声、推力响应时间以及推力时延是

影响无拖曳控制精度的主要因素，推力噪声直

接影响无拖曳控制指令的精度，为满足未来引力

波探测的任务需求，推力器的噪声在测量敏感频

段内要小于 ０１μＮ／Ｈｚ１／２，推力分辨率要在
０１μＮ以内。
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图８　６００ｋｍ轨道大气扰动功率谱噪声

Ｆｉｇ．８　Ｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅａｔ

６００ｋｍ

图９　６００ｋｍ轨道太阳光压扰动加速度功率谱噪声
Ｆｉｇ．９　Ｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙｎｏｉｓｅｏｆｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｓｕｎｐｒｅｓｓｕｒｅａｔ６００ｋｍ

３．３　无拖曳控制算法
对于超稳超静平台，无拖曳控制算法要具有

较好的鲁棒性，即使系统参数发生微小变化时也

能满足性能指标需求，同时，在满足性能指标的前

提下还希望燃料消耗最小。

ＰＩＤ（Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ，Ｉｎｔｅｇｒａｌ，ａｎｄＤｅｒｉｖａｔｉｖｅ）算
法［３５］与 ＬＱＲ（ＬｉｎｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ）算
法［１４，３６］是两种经典的控制算法，在航天器无拖曳

控制系统中主要用来做方案的初步设计和性能指

标的初步估计。由于 ＰＩＤ阶次有限，其对控制系
统性能的优化能力有限，当ＬＱＲ算法在系统参数
发生变化而与标称参数不一样时难以保证闭环系

统的性能，鲁棒性较差。Ｃａｎｕｔｔｏ［３７３９］采用嵌入式
模型控制方法（ＥｍｂｅｄｄｅｄＭｏｄｅｌＣｏｎｔｒｏｌ，ＥＭＣ）对
ＧＯＣＥ卫星的无拖曳控制系统进行了设计。ＥＭＣ
方法将航天器的轨道及姿态指向的模型包含在控

制器中，用来观测系统的各个运动状态，同时采用

扰动观测器对外部扰动进行估计。ＥＭＣ方法的
主要优点是在控制器设计中综合考虑了无拖曳和

姿态控制环路之间的耦合关系以及对模型简化过

程中引入的不确定性，具有良好的鲁棒性。

对于采用位移模式的 ＬＰＦ，由于其运行于日
地Ｌ１点，其主要扰动来源于太阳光压，该卫星姿
态和轨道运动都比较缓慢且各个环路之间的耦合

关系也比较明确。ＬＰＦ整个控制系统姿态和无拖
曳环路共１８个自由度，但各自由度之间耦合程度
较低，可以近似为多个线性的单输入单输出 ＳＩＳＯ
环路。Ｆｉｃｈｔｅｒ等人［１４，２３］先对各个环路进行解耦

分析，然后将闭环控制系统特定频段内的性能需

求分别转化到对各个环路的传递函数频域特性要

求，姿态控制系统的频率远低于无拖曳控制频域，

并使用 Ｈ∞方法设计控制器，最后对控制器进行
降阶和鲁棒性分析。

对于加速度计无拖曳模式下，由于可以直接

测量航天器受到的非保守加速度，因此可以直接

对扰动加速度进行补偿，卫星当前时刻受到的外

界非保守加速度可以由下式计算得到：

ｆｎｇ＝ｓ
－１ｍ－１（ａｒｅａｌ－ａｂｉａｓ－ａｎｏｉｓｅ）－

［ｆｃ＿ｐｒｅ＋ｇｇ＋ω
· ×ｄ＋ω（ω×ｄ）］， （１）

其中，ｇｇ为重力梯度力，ω、ω· 为卫星的角速度、角
加速度；ｄ为惯性传感器中质心偏移量，ｄ＝ｄｈ＋
Δｄ，其中ｄｈ为电极笼空腔坐标系原点在卫星本体
坐标系下的位移坐标，Δｄ为检验质量相对于电极
笼空腔坐标系原点的位移（卫星本体坐标系中表

示）。ｍ为惯性传感器的安装非正交误差矩阵、ｓ
为标度系数、ａｂｉａｓ为惯性传感器测量时的零偏误
差，ａｎｏｉｓ为噪声误差，可以通过在轨标定，ｆｃ＿ｐｒｅ为上
一时刻施加的无拖曳控制加速度指令，初始值为

０，根据无拖曳的定义可知当前时刻的无拖曳控制
加速度指令ｆｃ为

ｆｃ＝ｓ
－１ｍ－１（ａｒｅａｌ－ａｂｉａｓ－ａｎｏｉｓｅ）－

［ｋ１ｆｃ＿ｐｒｅ＋ｋ２ｇｇ＋ｋ３ω
· ×ｄ＋ｋ４ω（ω×ｄ）］，

（２）
其中，ｋ１、ｋ２、ｋ３、ｋ４为比例系数，用于设置各部分的

考虑权重，例如当ω· 的波动范围小于ω· 的标定精
度时，可忽略ω· 的影响，令ｋ３＝０。当前拍的无拖
曳控制推力指令Ｆｃ为：
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Ｆｃ＝ｍｓａｔｆｃ， （３）
其中，ｍｓａｔ为卫星质量，一个控制周期内可视为不
变。

由于航天器受到的外界扰动具有不确定性且

难以精确建模，采用加速度计模式下无拖曳控制

精度依赖于对外界扰动的估计，难以满足空间应

力波探测对无拖曳控制精度的需求；而位移模式

的无拖曳控制方法要求控制算法对外界未知扰动

以及测量噪声具有鲁棒性；同时，为了能使微推进

系统尽可能长时间的正常工作，在满足控制系统

鲁棒性的同时，希望能满足燃料最优。

４　无拖曳控制技术在我国空间引力
波探测中的应用展望

　　通过对上述国内外无拖曳卫星的调研及无拖
曳控制关键技术的分析不难看出，无拖曳控制是

一个复杂的系统。为使空间引力波探测对航天器

的非保守力残余扰动加速度达 １０－１５ｍ／ｓ２／Ｈｚ１／２

量级，需通过以下５个方面开展研究。
（１）飞行器系统级噪声指标分解及建模技

术。惯性传感器的噪声源可以分为直接干扰源与

间接干扰源，直接干扰源主要来自于整星磁场、自

引力、整星热效应、星际间磁场、静电控制回路噪

声、残余气体扰动影响以及激光辐射压影响，间接

扰动源主要来自航天器机动、无拖曳控制以及非

保守力对航天器的扰动带来的敏感轴效应以及互

耦效应。需要对各项噪声源进行建模，通过对噪

声模型的影响分析指导惯性传感器、微推力器、控

制算法以及整个航天器整体的设计和布局。

（２）高精度惯性传感器技术，通过系统级噪
声指标分解中的直接干扰源模型可以指导高精度

惯性传感器的研究。检验质量的高精度加工、电

荷管理以及剩磁处理技术可以降低检验质量与电

极笼之间的耦合刚度；高精度位移传感标定、检测

与控制技术，既能保证无拖曳控制的输入精度，同

时能降低静电控制回路对检验质量的影响；高真

空保持技术可以降低残余气体对检验质量的影

响。

（３）解耦控制与微推力器技术，通过系统级
噪声分解中的间接干扰源模型可以指导控制算法

及推力器的研究。微推力器是无拖曳控制的执行

机构，其噪声水平直接影响无拖曳控制的准确性，

在航天器质量确定的条件下，必须降低推力噪声

水平，而推力分辨率则直接影响推力器的调节能

力。未来空间引力波探测单星都携带有双检验质

量，具有１８个自由度，而航天器最多只能实现６
自由度的无拖曳控制，因此必须对单星的控制系

统进行解耦，对其他自由度采用静电控制；同时，

为了降低姿态控制对检验质量带来的间接扰动，

控制带宽必须远低于有效测量频段的带宽。

（４）地面一体化耦合仿真技术，由于受环境
的限制，在地面不能真实地模拟航天器在太空的

无拖曳控制效果，地面半物理仿真及数学仿真是

验证分析噪声耦合模型以及无拖曳控制效果的关

键技术。通过对航天器系统的光、机、电、热、磁的

建模，以及惯性传感器模型、激光干涉测量模型、

微推力器的数字模型和控制算法的集成，并结合

系统噪声指标分解模型，分析各部分的耦合惯性

以及对无拖曳控制精度的影响。达到迭代优化航

天器各系统的设计及优化结构布局，形成全系统

的耦合仿真分析。

５　结束语

　　无拖曳控制是实现超稳超静航天器的关键技
术之一。本文首先对以往成功的无拖曳卫星的控

制系统设计方案进行了详细的总结，并对无拖曳

控制的难点与关键技术进行了分析。最后，从系

统级噪声指标分解、高精度惯性传感器、解耦控制

以及微推力技术、地面一体化耦合仿真４个方面
对我国空间引力波探测对无拖曳控制系统的需求

进行了分析与展望。
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