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摘    要：针对摄动力影响下小行星的抵近及近距离伴飞问题，考虑了太阳、八大行星引力、光压力以及小行星引力，

研究了摄动力影响，提出了基于摄动力实现近距离伴飞的控制方法。该控制方法利用对抗摄动力设计了一种无控−控制循环

的伴飞控制策略，实现了距离、夹角约束下的小行星伴飞。首先通过控制变量分析了各项摄动力对伴飞轨道的影响，其次

分析了关键参数对抵近轨道的影响，最后抵近伴飞位置后，利用摄动力实现近距离伴飞，并验证了控制方法在整个轨道周

期的有效性。仿真结果表明，该控制方法能够很好地实现观测器的距离−夹角协同伴飞控制，且具备实现简易、推进剂消耗

低的工程实用特性，为未来小行星撞击防御任务提供参考。
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 引　言

在小天体探测与防御任务[1-3]中，实现对目标小天

体的近距离观测是至关重要的环节。近距离观测（例

如百米至千米量级）能够获取高分辨率的光学与地形

数据，进行精细三维建模和物质成分分析[4]，为科学研

究和撞击效应建模提供基础信息[5]，并直接服务于防御

任务中对撞击效果评估的需求。中国首次近地小行星

防御任务中，拟优选直径约30 m的近地小行星作为试

验处置目标，需要观测器抵近并伴飞小行星，开展科

学探测、观测并评估撞击效应和效果[6]。本文针对该

30 m级小行星开展抵近、伴飞观测的研究。

为实现对撞击效果的持续观测与评估，观测器需

长期稳定伴飞于小行星附近，这对轨道设计与控制提

出了严峻挑战：目标小行星体积小、引力弱，作为质点

处理；其附近的探测器动力学由太阳引力、光压力及

主要行星引力摄动主导，构成了复杂的强摄动环境[7]，

伴飞轨道难以维持。设计燃耗低、控制精确的抵近与

伴飞控制策略，是确保近距离观测任务成功实施的关

键之一[8-9]。

观测器抵近阶段，当前已有较多研究[10-11]，本文则

侧重分析不同工况下的抵近轨道的燃耗情况。在观测

器伴飞阶段，存在不同的控制策略。基于脉冲机动的

轨道保持策略，如文献[12-13]利用常推力和脉冲机动

实现小行星伴飞位置保持，但未充分考虑光压等关键

摄动，在真实复杂环境中控制精度难以保证。基于连

续推力或复杂机构的主动抵消策略，如文献[14]采用

了小推力控制方法或太阳帆板控制方法进行小行星附

近的伴飞轨道控制，但未充分考虑光压等关键摄动。文

献[15]研究了考虑太阳光压等摄动力作用和模型不确

定情况下的小行星定点与区域悬停控制，适用于小行

星固连系下任一点或区域的悬停，而不适用于本任务

中需在惯性空间实现特定指向伴飞的需求。文献[16-
17]研究了小天体固连系和惯性系下悬停运动的稳定性

和稳定区域，并以Itokawa小行星为例，分析了悬停区

域的稳定性。该类方法将摄动力视为干扰进行抵消，

往往导致燃耗大或系统复杂。上述方法的共同点是将

摄动力视为需要克服的干扰，未能充分利用其内在的

动力学特性。而本文的核心思想在于利用摄动力的特

性降低控制成本。

本文研究了观测器从较远距离抵近至小行星的转

移及伴飞。通过分析不同初始位置、转移时间等关键

参数对观测器抵近轨道的影响，阐明速度增量与初始
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条件的关系。面向复杂摄动环境下百米级距离的精

确、长期伴飞需求，通过分析光压与小行星引力摄动

合力的方向与大小，设计了周期性的“无控漂移−控制

修正”循环，在摄动力有利于维持伴飞构型时允许探测

器自由漂移以节省燃料，在其不利于构型时施加脉冲

进行精确修正。实现在距离小行星质心500 ± 100 m、

星−器−日夹角90° ± 20°的双重约束下，完成长期稳定

伴飞，为中国即将开展的小行星撞击防御任务提供参考。

 1    轨道动力学

 1.1    观测器的动力学方程

观测器在小行星附近受到太阳引力、小行星引力

以及八大行星的引力摄动。观测器的动力学方程可以

表示为

r̈ = gsun+ gasteroid+ gplanets+ gother (1)

其中：r为观测器相对于小行星质心的位置矢量；gsun

为太阳引力；gasteroid为小行星引力；gplanets为八大行星

引力引起的摄动加速度；gother为其它摄动，如太阳辐

射压、相对论效应等。表达式分别为

gsun = −
GMsun

|rsun|3
rsun (2)

gasteroid = −
GMasteroid

|r|3
r (3)

gplanets = −
n∑

i=1

GMi

(
r− ri

|r− ri|3
+

ri

|ri|3
)

(4)

其中：rsun为观测器相对于太阳的位置矢量；ri为第i
个行星在惯性系中的位置矢量；M s u n为太阳质量，

Masteroid为小行星质量；Mi为行星质量。

 1.2    小行星的引力影响球

引力影响球在轨道设计中有着重要应用。简化的

轨道模型中，在天体的影响球之内只需要考虑该天体

对观测器的引力即可。本研究中引力影响球半径用于

判断伴飞时小行星的引力作用影响。

引力影响球定义为大天体中心引力与小行星引力

摄动之比等于小行星中心引力与大天体引力摄动之比

相等的位置，其计算公式为

RSOI = R
(

Masteroid

MSun

) 2
5

(5)

其中：RSOI为行星引力影响球半径；R为行星围绕太阳

运行轨道的距离。取小行星密度为2 g/cm3，计算得到

该30 m级近地小行星引力影响球半径最大为122 m。

 2    摄动力分析

本节对观测器在小行星附近伴飞所受摄动力进行

分析。观测器伴飞初始位置取在该小行星轨道运动方

向前向、距小行星500 m左右处。该500 m距离的选取

基于工程任务需求：一是保证光学观测的分辨率，为

满足对30 m级小行星表面特征的识别与撞击评估精

度，需获取约0.1～0.2 m的地面像元分辨率。基于典型

光学载荷参数估算，500 m是实现该分辨率的适宜距

离；二是确保任务安全距离，该距离约为小行星引力

影响球半径的4倍，充分考虑了安全裕度，既能规避小

行星不规则引力场在极近距离引入的不确定性，也能

为防碰撞及规避撞击溅射物提供充足的反应时间。

 2.1    摄动力仿真

为得到各项摄动因素对轨道的影响程度，通过控

制变量分析了每项摄动力下观测器距小行星的距离变

化、位置变化、星−器−日（小行星−观测器−太阳）夹

角变化以及摄动加速度矢量变化。其中，星−器−日夹

角表征了光照与观测的几何关系，直接影响光学成像

的照明条件，是伴飞任务中需重点维持的观测约束。

1）日心二体下

日心二体下，一年内变化情况如图1。可以看出，

二体下，观测器相对于小行星的运动轨迹为圆，相对

距离在400～750 m之间，飞行至70 d时到达近日点附

近，此时相对距离最大为750 m，飞行至250 d时到达

远日点附近，此时相对距离最小为400 m。小行星−观
测器−太阳夹角在90° ± 20°之间。观测器与小行星保持无

控伴飞是由于两者所受太阳引力基本一致。所受太阳

引力加速度随时间变化关系如图1（d），该加速度变

化主要由观测器/小行星与太阳的相对距离的变化引起。
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图 1    观测器递推轨道变化及加速度变化

Fig. 1    Changes in spacecraft orbit and acceleration
 

2）八大行星引力摄动

日心二体下考虑八大行星引力摄动，一年内变化

情况如图2。可以看出，观测器相对于小行星的运动轨

迹近似为圆，相对距离为350～750 m，小行星−观测

器−太阳夹角为90° ± 20°。观测器与小行星保持无控伴

飞是由于两者所受八大行星引力摄动基本一致。所受

八大行星引力摄动加速度随时间变化关系如图2（d），

该加速度变化主要由观测器/小行星与八大行星的相对

距离的变化引起，初始时加速度较大是由于此时距离

地球较近。
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图 2    观测器递推轨道变化及加速度变化

Fig. 2    Changes in spacecraft orbit and acceleration
 

（1）光压摄动

光压力造成的加速度，表达式为

gSRP =Cr

(
P0
AU2

R2

)
S
m

R
R

(6)

其中：Cr表示光压系数；P0表示太阳辐射压在1 AU处

的标准值；AU2/R2表示太阳辐射的距离衰减因子，S表
示物体面积；m表示物体质量；R为日心惯性系下的位

置矢量。其中，观测器的质量取30 kg，光压面积为

0.25 m2。由公式可知，近距离伴飞时，小行星与观测

器的光压力差别主要受物体面质比影响。

日心二体下考虑光压摄动，观测器与小行星距离

变化、相对位置变化，及摄动加速度矢量变化如图3。
可以看出，相对距离偏离较大，小行星−观测器−太阳

夹角在0°～110°之间，该夹角初始的突变，源于观测

器与小行星的面质比差异，导致两者受到的光压加速

度不同，进而产生相对位移及夹角突变。图3（d）中

观测器所受光压摄动加速度变化主要由公式（6）中观

测器与太阳的相对距离及其面质比的变化共同引起，

其中相对距离的周期性变化是主导因素。

（2）小行星弱引力场摄动

伴飞距离500 m在小行星引力影响球半径外，表明

小行星本身的引力对观测器轨道影响较弱。

日心二体下考虑小行星弱引力场摄动，观测器与

小行星距离变化、相对位置变化，及引力加速度矢量
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变化如图4。可以看出，相对距离偏离较大，小行星−
观测器−太阳夹角在70°～180°之间，该夹角初始的突

变，源于在500 m处小行星引力虽弱，但会累积速度偏

差，导致距离及夹角变化。图4（d）中观测器所受小

行星引力加速度，随其与小行星之间距离的增大而按

平方反比律减小。

通过上述仿真结果可知，二体下，加入八大行星

摄动，观测器基本能保持稳定伴飞；加入光压摄动或

小行星引力摄动后，无法保持伴飞。
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图 4    观测器递推轨道变化及加速度变化

Fig. 4    Changes in spacecraft orbit and acceleration

 
 2.2    摄动项量级

距离小行星500 m处，各项引力和光压力产生的加

速度量级如表1。由表可知，在500 m伴飞距离下，光

压是主导的相对摄动源，小行星引力为非主导但不可

忽略的摄动力。

观测器和小行星均受到太阳中心引力、八大行星

引力摄动和光压力摄动，区别主要有以下两点：一是
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图 3    观测器递推轨道变化及加速度变化

Fig. 3    Changes in spacecraft orbit and acceleration
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观测器还受到小行星的引力摄动影响；二是观测器和

小行星受到的光压力不同，光压比较见表2。
  

表 1    摄动加速度量级比较

Table 1    Comparison of perturbation acceleration magnitudes
分类 太阳引力 八大行星引力 光压力 小行星引力

加速度/（km·s–2） 1 × 10–6 1 × 10–9 1 × 10–11 1 × 10–12

  

表 2    观测器和小行星光压摄动加速度量级比较

Table 2    Comparison of magnitude of SRP
光压 观测器光压 小行星光压

加速度/（km·s–2） 1 × 10–11 1 × 10–13

 

观测器和小行星受到的摄动力区别较大，需要深

入分析。

另外，观测器光压摄动加速度受轨道位置影响较

大。近日点、远日点以及平均光压摄动加速度数据如

表3。可以看出，近日点光压摄动加速度约为平均值的

2倍，远日点加速度约为平均值的一半。
  

表 3    不同位置下观测器光压摄动加速度比较

Table 3    Comparison of SRP at different positions
分类 近日点 远日点 平均值

加速度/10-11（km·s–2） 12.50 3.35 6.73
 

小行星光压摄动受小行星自身体积、密度等影响

也较大。根据小行星不同半径以及2 g/cm3的密度计算

得到不同质量，从而得到不同光压摄动加速度，如表4。
  

表 4    不同半径小行星光压摄动加速度比较

Table 4    Comparison of SRP acceleration for asteroids with
different radii

半径m 17 30 50 78
加速度/10–13（km·s–2） 2.89 1.86 0.98 0.63

 

上述分析表明，观测器和小行星受到的摄动力区

别较大，光压力和小行星引力摄动使得观测器无法保

持伴飞小行星。

 2.3    小行星引力模型简化验证

为定量评估质点引力假设在500 m伴飞距离下的合

理性，本文对比了两种引力模型下的加速度差异：质

点模型与多面体模型。多面体模型采用公开的半长轴

约为14 m × 13 m × 13 m的模型数据。

在相同的500 m距离、不同相对方位上，计算两种

模型的引力加速度差值，仿真结果表明最大差值量级

为1 × 10–13 km/s2，相较于光压摄动低2个数量级，比小

行星自身的中心引力值低1个数量级。

因此，在500 m距离处，小行星作为质点处理是合

理的，其引入的误差远小于其他已考虑的摄动源不确

定性。

 3    抵近及伴飞控制

由于目前对小行星基本属性的先验认识还十分不

足，小行星近距离观测按边飞边探、逐步逼近的原则

开展[1]，以观测器由较远距离抵近至500 m再进行伴飞

为例，仿真分析了不同初始位置、不同初始高度、不

同转移时间下的轨道转移以及伴飞控制情况。

取小行星四周的4个初始位置，初始位置1、2位于

小行星运动方向前后向，初始位置3、4位于小行星运

动轨道平面上下方。

 3.1    抵近分析

由较远距离抵近至距离小行星500 m处，需要两次

机动，第一次机动实现距离变化；第二次机动实现观

测器与小行星相对速度为0 m/s。
不同初始位置、初始高度、转移时间下的轨道转

移仿真分析如下。

1）不同初始位置下转移情况

初始高度取为100 km，转移时间取为1 d，转移至

500 m处所需的速度增量如表5。
  

表 5    不同初始位置下轨道转移情况

Table 5    Orbital transfer at different initial positions
分类 初始高度/km 转移时间/d 转移速度增量/（m·s–1）

初始位置1

100 1

2.4
初始位置2 2.4
初始位置3 2.3
初始位置4 2.3

 

初始位置不同，转移所需速度增量基本不变。

2） 不同初始高度下转移情况

取初始位置1，转移时间取为1 d，初始高度取

50 km、100 km、200 km时，轨道转移情况如表6。
  

表 6    不同初始高度下轨道转移情况

Table 6    Orbital transfer at different initial heights
分类 初始高度/km 转移时间/d 转移速度增量/（m·s–1）

初始位置1
50

1
1.2

100 2.4
200 4.9

 

初始高度越高，转移速度增量越大，初始高度每

增大一倍，转移速度增量约增大2 m/s。
3） 不同转移时间下转移情况

取初始位置1，初始高度取100 km，转移时间取为

0.5 d、1 d、2 d时，轨道转移情况如表7。
  

表 7    不同转移时间下轨道转移情况

Table 7    Orbital transfer at different transfer times
分类 初始高度/km 转移时间/d 转移速度增量/（m·s–1）

初始位置1 100
0.5 4.9
1.0 2.4
2.0 1.2
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转移时间越长，转移速度增量越小，转移时间每

增大一倍，转移速度增量约减小2 m/s。
通过上述分析可知，初始位置不同，转移速度增

量基本不变；初始高度越高，转移速度增量越大；转

移时间越长，速度增量越小。

 3.2    伴飞控制

通过上述分析可知，光压摄动和小行星引力摄动

是影响伴飞的主要摄动力，通过分析利用该两项摄动

合力实现维持伴飞。

在距离小行星500 m处附近伴飞。伴飞过程中要求

距离约束及太阳−观测器−小行星夹角约束，该夹角约束

便于光学成像等：要求观测器距离目标伴飞点 ± 100 m，

太阳−观测器−小行星夹角为90° ± 20°。
取初始时刻为：BJT 2029-3-15 08:00:00，以初始

时刻观测器位于小行星运动方向前向500 m处为例，设

计利用、对抗摄动因素实现维持伴飞。

光压力、小行星引力及其摄动合力方向示意图，

以及摄动力下观测器的伴飞轨迹如图5。
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图 5    摄动力方向示意图

Fig. 5    Diagram of perturbation force direction

图5下方图中，黑色“*”表示观测器初始位置，蓝

色“--”表示八大行星引力摄动下观测器伴飞轨道。轨

控具体操作为：“①”段轨迹表示摄动合力下的无控运

动，根据距离、夹角约束，无控运动至阈值边界后，

施加反向速度；“②”段轨迹表示施加对抗摄动合力的

速度脉冲后的运动；“③”段轨迹与“①”段轨迹同样为

摄动合力下的无控运动，后续循环控制和无控轨迹。

“①”段为无控运动，根据距离约束以及公式

x =
1
2

at2 (7)

可计算得到该段无控运动时长，但由于小行星−观
测器−太阳夹角约束为90° ± 20°，无控运动至距离边界

后，无法满足夹角约束，综合考虑距离及夹角约束，

取无控运动至约束边界后，施加一个反向速度，进入

“②”段轨迹。

“②”段轨迹表示施加对抗摄动合力的速度脉冲后

的运动。该速度脉冲包括两部分，一是抵消“①”段轨

迹摄动力产生的速度增量，二是用于在“②”段轨迹对

抗摄动力。该速度的方向、大小由“①”段轨迹所受摄

动合力积分得到，计算公式为

∆V = −2atrap(t, g)
t = ts : 3 600: t f

g = g1, · · · , gi, · · · gn

gi = gSRP+bgAst

(8)

其中：ΔV为速度矢量，负号表示反向；t为无控运动离

散时刻，时间间隔取3 600 s；g为每一个离散时刻对应

的摄动合力；gSRP为光压力摄动；gAst为小行星引力摄

动；系数a、b分别用于调节施加的速度大小和速度方

向，系数a、b为经验调节参数，其取值通过仿真优化

确定，目标是在满足距离−夹角约束的前提下，使总速

度增量最小。

当施加的对抗力与摄动合力抵消后，进入“③”段

无控运动。

按照以上基于摄动力的设计思路，得到初始时刻

附近、近日点附近、远日点附近的伴飞轨道如下。

 3.2.1    初始时刻附近伴飞控制

得到40 d内的伴飞轨道如图6。40 d轨控次数为28
次，约每隔34 h机动一次，机动最小时间间隔为27 h，
每次机动速度增量约0.006 5 m/s，40 d所需速度增量和

为0.18 m/s。距离在500 ± 100 m内，星−器−日夹角在

90° ± 20°之间。星−器−地（小行星−观测器−地球）夹

角在80°～180°之间，其变化反映观测器相对于地球的

几何关系，影响深空测控通信链路。轨控速度方向的
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变化幅度为2°，轨控速度方向与太阳方向夹角如图7所
示，夹角在1°～8°之间，该夹角直观反映了控制脉冲

主要用于抵消以光压为主导的摄动合力。
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图 6    轨控后轨道变化

Fig. 6    Orbital changes after control
 

图6中器星位置变化所在坐标系为小行星轨道系，

伴飞轨道变化主要在轨道面上，垂直于轨道面上的距

离基本没有变化。图中所画圆为以标称伴飞点为圆

心、半径为100 m的圆，由于标称伴飞点位置变化，圆

心位置随之变化，图中所画为伴飞轨道初始、中间、

结束时的伴飞范围。
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图 7    轨控速度方向与太阳方向夹角

Fig. 7    Angle between direction of orbit control velocity and
direction of Sun

 

 3.2.2    近日点附近伴飞控制

近日点附近日星地位置关系如图8。

 
 

地球 2015 XF261

2015 XF261
2029-06-26 00:00:00
日心距: 0.674 8 au
地心距: 0.631 1 au
速度: 41.634 km/s

 
图 8    近日点附近日星地位置关系示意图

Fig. 8    Position relationship between Sun, the asteroid, and Earth
near perihelion

 
近日点光压摄动加速度约为平均值的2倍，根据距

离、夹角约束，无控运动至边界后，施加反向速度。

得到近日点前后100 d内伴飞维持情况如图9，维持次

数为84次，即平均每29 h机动一次，机动最小时间间

隔为26 h，每次机动速度增量约0.011 m/s，100 d所需

速度增量和为0.89 m/s。距离在500 ± 100 m内，星−
器−日夹角在90° ± 20°之间。轨控速度方向的变化幅度

为34°，轨控速度方向与太阳方向夹角如图10，夹角在

1.0°～5.5°之间。

 3.2.3    远日点附近伴飞控制

远日点附近日星地位置关系如图11。
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图 9    轨控后轨道变化

Fig. 9    Orbital changes after control
 

远日点光压摄动加速度约为平均值的一半，根据

距离、夹角约束，无控运动至边界后，施加反向速度。

得到远日点前后100 d内伴飞维持情况如图12，维持

次数为51次，即平均每2 d机动一次，机动最小时间间隔

为38 h，每次机动速度增量约0.006 m/s，100 d所需速

度增量和为0.3 m/s。距离500 ± 100 m内，星−器−日夹角

在90° ± 20°之间。轨控速度方向的变化幅度为22°，轨

控速度方向与太阳方向夹角如图13，夹角在2°～13°之间。
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图 10    轨控速度方向与太阳方向夹角

Fig. 10    Angle between direction of orbit control velocity and
direction of Sun
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图 11    远日点附近日星地位置关系示意图

Fig. 11    Position relationship between Sun, the asteroid, and Earth
near aphelion
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图 12    轨控后轨道变化

Fig. 12    Orbital changes after control
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图 13    轨控速度方向与太阳方向夹角

Fig. 13    Angle between direction of orbit control velocity and
direction of Sun

 

 3.2.4    机动速度与逃逸速度分析

为确保所提控制方法的合理性，分析单次机动速

度增量与观测器逃逸速度的关系。观测器在距离小行

星质心d = 500 m处，局部逃逸速度veac计算如下

vesc =

√
2GMasteroid

d
(9)

计算得到veac为0.002 75 m/s。所提控制方法中，单

次机动速度增量数值上大于该逃逸速度，但不会导致

逃逸，原因有以下几点：

1）机动速度方向与摄动合力方向相反，旨在周期

性地抵消摄动引起的漂移，其长期作用是使平均相对

速度归零，不会导致速度单向累积。

2）伴飞距离约束在500 ± 100 m内，从动力学上禁

止了观测器获得足以达到逃逸速度的持续加速度。

3）仿真表明，在伴飞过程中，距离始终受控，系

统保持稳定，从结果上证明了逃逸并未发生，控制方

法是有效且安全的。

因此，在所提控制方法下，单次机动速度增量虽

数值上超过局部逃逸速度，但由于其方向性、周期性

及距离约束，不会引致观测器逃逸。

 3.3    与传统控制方法对比分析

为验证所提方法在控制与燃耗方面的优势，与传

统的连续小推力控制方法进行了对比。连续小推力控

制方法，通过持续施加推力实时抵消光压差异与小行

星引力的摄动合力。其中，光压差异指观测器与小行

星所受光压摄动的差异。

连续小推力控制伴飞1年，得到伴飞轨道如图14。
可以看出，连续小推力控制实时抵消摄动合力后，伴

飞轨道距离、相对位置及夹角变化与只考虑八大行星

引力摄动的无控伴飞轨道变化基本一致。观测器相对

于小行星的运动轨迹近似为圆，相对距离在350～750 m
之间，小行星−观测器−太阳夹角在90° ± 20°之间。连

续小推力控制伴飞一年所需速度增量和为1.94 m/s。传

统连续小推力方案通过抵消主要摄动差，实现了一种

“低燃料消耗、低精度约束”的自然伴飞模式。

本文所提方法与连续小推力控制方法在初始时刻

附近、近日点附近、远日点附近的伴飞轨道情况及速

度增量需求对比见表8。由表可知，所提方法在初始时

刻附近伴飞的速度增量需求小于连续小推力控制方

法。使用连续小推力控制方法伴飞时，观测器与小行

星距离在500 ± 250 m之间，该距离范围受轨道偏心率

影响较大，本文所选小行星轨道为椭圆轨道。
  

表 8    控制方法仿真结果比较

Table 8    Comparison of simulation results of control methods

分类
速度增量需求/

（m·s–1）
控制次数/次 与小行星距离/m

所提

方法

连续小推

力方法

所提

方法

连续小推

力方法

所提

方法

连续小推

力方法

初始时刻附

近伴飞40 d 0.18 0.25 28 持续不断 500 ± 100 500 ± 200

近日点附近

伴飞100 d 0.89 0.90 84 持续不断 500 ± 100 500 ± 250

远日点附近

伴飞100 d 0.30 0.30 51 持续不断 500 ± 100 500 ± 200

 

传统连续推力方法难以同时满足“低燃料消耗”与

“高精度约束”。若要实现严格距离约束（500 ± 100 m），

需抵消偏心率的影响。

本文所提方法的优势在于合理利用摄动力的特
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性，仅在摄动力即将破坏工程约束时施加最小必要的

脉冲机动。因此，本方法得以在燃料消耗低于传统连

续小推力控制方法的前提下，实现了严格的距离约

束，提供了更优的控制性能。
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图 14    连续小推力控制伴飞轨道变化

Fig. 14    Orbital changes after continuous low thrust control

 4    结　论

对于摄动力下观测器抵近及伴飞小行星的控制问

题，本文仿真得到了不同初始位置、转移时间对抵近

轨道的影响，通过研究太阳、八大行星引力、光压

力、小行星引力等摄动项提出了利用、对抗摄动力的

伴飞控制方法。该方法基于摄动合力通过循环无控运

动段和控制运动段实现近距离定点伴飞控制，使得控

制的总代价和推进剂消耗都较小，为中国即将开展的

小行星撞击防御任务提供参考。
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Perturbation-Based Control for a Spacecraft’s Close-Range
Formation Flight with an Asteroid

ZHAO Yingjie1,2
，GONG Mingyu1,2

，LI Haiyang1,2
，HUANG Xinghong1,2

，

LIU Wangwang1,2
，XIANG Kaiheng1,2

（1. Deep Space Exploration Laboratory，Hefei 230026，China；

2. National Key Laboratory of Deep Space Exploration，Hefei 230026，China）

Abstract：To address the problem of spacecraft approach and close-range formation flying with an asteroid under the influence
of perturbations, the gravitational forces of the Sun and the eight major planets, solar radiation pressure, and the gravity of asteroid
were considered. By analyzing the effects of these perturbations, a control method for close-range formation flying was developed,
utilizing the perturbations themselves. This method implemented a cyclic “uncontrolled-controlled” strategy that either leveraged or
counteracted perturbative forces to achieve formation flying control under both distance and angle constraints. First, the influences of
various perturbations on the formation orbit were analyzed by controlling variables. Then, the effects of key parameters on the
approach orbit were analyzed. Finally, after the formation flying position was reached, perturbations were utilized to achieve close-
range formation flying, and the effectiveness of the control method across the entire orbital period was validated. Simulation results
demonstrate that the proposed control method effectively achieves coordinated distance–angle control of the spacecraft, while also
offering practical engineering advantages such as straightforward implementation and low propellant consumption, providing
reference for China’s future near-Earth asteroid defense missions.

Keywords：asteroid exploration；perturbations；close-range formation flight；coordinated distance–angle control

Highlights：
●　A novel perturbation-based control method for close-range formation flying by strategically leveraging and counteracting
perturbations is proposed.
●　A systematic analysis of key parameters on the approach orbit is conducted，elucidating the relationship between required
velocity increments and initial conditions.
●　A low-fuel control strategy that reduces fuel consumption through cycles of uncontrolled drift and controlled maneuvers is
designed.
●　The method’s effectiveness across the entire orbital period is validated, maintaining stable formation flying in both high and low
perturbation scenarios.
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