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Halo轨道探测器的姿态描述与建模

徐 � 明 � � 贾英宏 � � 徐世杰
(北京航空航天大学 宇航学院, 北京 100083 )

� � 摘 � � � 要: 日地系 H alo轨道位于平动点附近, 且不存在以地球为中心的轨道平面, 这

使得 H alo轨道探测器的姿态描述和建模问题完全不同于近地卫星.针对三轴稳定方式的探测

器,给出了 2种姿态描述方案:对日定向方案 (方案 I,基于日、地敏感器 )和旋转坐标系下定向

方案 (方案 II,基于星敏感器 ). 依据两者所定义的不同轨道坐标系, 分别建立了姿态动力学模

型.分析 2类描述方案的相对误差,发现方案 I的上限不超过 5%, 而方案 II的上限不超过 0.

005%.并就方案 I设计了姿态镇定控制器, 以验证所提出的姿态描述方案的合理性. 结果表

明:具体工程应用中应以方案 II为正常工作模式,并定期修正星历表的误差; 方案 I作为备份,

保证探测器的正常运行.
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A ttitude description and dynam ics modeling for Halo�orbit spacecra ft
Xu M ing� Jia Y inghong� Xu Sh ijie

( School ofA stronaut ics, B eijing U n ivers ity of Aeronau tics and Astronau tics, Bei jing 100083, C hina)

Abstract: H alo orbit locates about the libration po int in the Sun�E arth system and has no o rb ita l plane fo�
cusing the Earth, wh ich m akes the attitude descript ion and dynam ics m odeling fo r H alo�o rb it spacecraft is

quite different from that for the usua l satellite around the Earth. Tw o different schem es of att itude descr iption

w ere proposed for the spacecraft in the three ax is stabilization, sun�orienting schem e ( Schem e I, using the Sun

and E arth attitude sensors) and rotat ing�reference schem e ( Schem e II, using the Star attitude sensor). So the

attitude dynam ics can be m ode led from the different orbita l coord inates def ined by the two schem es. The upper

lim its of relat ive erro rs for the tw o schem es were estim ated theoret ically: no m ore than 5% for Schem e I, and

0. 005% fo r Schem e II. A contro ller w as designed for the attitude stabilization to validate the feasibility o f the

schem es. The research show s that Schem e II is set as the norm a lm ode w ith the astronom ica l ephem eris period�
ica lly corrected, wh ile Schem e I is used as the alternate dev ice for the fa ilure mode.

Key words: H alo orb i;t libration po in;t attitude description; dynam ics m odeling

� � 自 1978年 ISEE�3成功发射以来, 平动点及

其 H a lo轨道的研究越来越引起了航天界的重视.

H a lo轨道是存在于日地系 (或地月系 )平动点附

近的周期轨道.目前, 已有大量关于 H alo轨道动

力学的文献发表
[ 1- 4]

.

已发射的 6颗平动点探测器, 除 SOHO为三

轴稳定外, 其余都采用自旋稳定方式
[ 1]

. 具体到

探测器的姿态描述,尚未有公开发表的论文出现.

事实上,此类探测器的轨道和姿态变化频率

相差较大, 仍可将两者分开来进行分析. 但 H alo

轨道与近地椭圆轨道有很大的不同,即不存在以

地球为中心的轨道平面
[ 2- 4]

, 故需要重新定义轨

道坐标系,从而导致 H a lo轨道探测器与近地航天

器在姿态描述方面有很大的差异. 本文将基于所



使用的姿态敏感器的类型, 给出 2种不同的姿态

描述方案.

H a lo轨道是限制性三体模型 ( CR3BP)的特

解. R ichardson利用摄动法中 Po incar��Lindstedt技

巧得到了三阶近似解析解
[ 2]

, 而 M iha i等提出的

微分修正法
[ 3]
提高近似解的精度, 最后可以得到

一个轨道周期误差仅为 99. 2 m的周期轨道
[ 4]

.

为了提高计算效率, 下文涉及的 L 1 点 H alo

轨道均采用 R ichardson 公式计 算 (取 Ax =

260 000 km ) .

1� 对日定向方案 (方案 I)

本方案将使得探测器的姿态跟踪太阳, 则星

上的太阳帆板对日定向的控制将十分简单, 甚至

可以与本体固连. 本方案采用日、地敏感器: 两轴

模拟 (或数字 )式太阳敏感器和测量无线电信标

的射频敏感器等.

1. 1� 姿态的描述及动力学方程
如图 1所示,建立所需坐标系. 为书写方便,

在下文中日心、地心、月心、地月质心、探测器分别

简记为 S、E、M、E. M、S /C.除特殊说明, 本文定义

的坐标系均遵守右手法则.

图 1� 轨道坐标系与旋转坐标系

日心旋转坐标系 FR: 原点取在 S; xR 指向

E. M; zR 沿日 �地旋转方向.

日心惯性坐标系 FI: 原点取在 S; z I指向同

zR; x I在黄道面内沿着黄白交线. 则 x I与 xR 的夹

角 �S = �S�E. M � ( t - t0 ) + �S0, �S0为初始夹角,

�S�E. M为日地系旋转角速度.

轨道坐标系 FO: 原点取在 S /C质心; zO 指向

S; xO在 S�S /C�E. M平面内, 且与 xR 成锐角.

本体坐标系 FB:相对于轨道坐标系, 采用 3�
1�2的旋转顺序定义.

为叙述方便, A i, j表示为系 j到 i的坐标转换

矩阵. R k (  ), k= x, y, z. Rk ( )是转角为  的旋转

矩阵.

则由惯性系到本体系坐标转换过程如下:

FI
R z (! )

FR

R y
∀
2

O 1

R z (#2 - ∀)

O 2
R y (#1 )

FO
∃, �, %

FB
式中, xR, yR , zR 为 S /C在 FR中的坐标; xO 1

, yO 1
,

zO
1
为 S /C在原点取为日心的中间坐标系 O 1下的

坐标, 则坐标变换满足:

xO 1

yO
1

zO 1

= Ry -
∀
2

xR

yR

zR

 
yO 1

= yR

xO 1
= zR

( 1)

定义 H alo轨道角变量 #1和 #2:

#1 = arccos(xR � ( - zO ) ) = arccos
xR

r
( 2)

#2 = arctan
yO

1

xO 1

= arctan
yR

zR

( 3)

式中, r = x
2
R + y

2
R + z

2
R; 显然,由于 H alo轨道的特

性, #1 > 0.由轨道角变量的定义可知, #1和 #2 均

可由定轨信息换算后得到.

根据坐标转换,可以得到姿态运动学方程:

� = A FB. FO � C +

cos � 0 - cos ∃sin �

0 1 sin ∃

sin � 0 cos ∃cos �

�∃
��
�%

( 4)

式中 C为轨道角速度变量, 其定义为

C = A FO. FR

0

0

�S�E�M

+ R y ( #1 )

0

0

d#2

dt

+

0

d#1

dt

0

( 5)

显然, 该参数与探测器位置有关. 其量级不大于

10
- 5

(  ) /s,其导数量级不大于 10
- 11

( ) /s
2
.

姿态动力学方程为

J �� + � !
J� = M ( 6)

式中, J为探测器惯性矩阵; �为 S /C相对于惯性

系 FI的角速度; !为向量叉乘算子; M 为作用于

S /C的外力矩,包括控制力矩和环境干扰力矩.

忽略探测器的惯性积的影响,并做小角度假

设 (欧拉角 #= ∃, �, %满足 sin #∀ #, cos #∀ 1, 轨

道角速度变量满足 �C∀ [ 0� 0� 0]
T
; 且对于  =

∃, �, %, �C i, i= 1, 2, 3, 有  
2 ∀ 0, � 2∀ 0,  � ∀ 0), 动

力学方程化简为

Jx #∃+ (Jx + Jz - Jy )C 2�%+

� � ( Jz - Jx - Jy )C 3��= M x

Jy #�+ ( Jy + Jx - Jz )C3 �∃+

� � ( Jx - Jy - Jz )C 1�%= M y

Jz #%+ ( Jz + Jy - Jx )C1��+

� � ( Jy - Jz - Jx )C 2�∃ = M z

( 7)
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1. 2� 探测器本体姿态的确定

已知 S /C到 S、E和 E. M 矢量在本体系的表

示为 r1 和 r2,其与轨道坐标系的基矢量在本体系

下的表示 x
b
O, y

b
O, z

b
O 的关系为

z
b
O = r1 /∃ r1∃

y
b
O = r

!
1 � r2 /∃ r

!
1 � r2∃

x
b
O = y

b !

O � z
b
O

( 8)

则轨道坐标系到本体系转换矩阵 A FB. FO为

AFB. FO = [ x
b
O � y

b
O � z

b
O ]

T
( 9)

从而可以求得 ∃, �, %. 关于双矢量定姿算法的细

节可参考文献 [ 5] .

本体姿态角速率可以通过滤波算法或陀螺仪

的测量间接得到,本文不再赘述.

2� 旋转坐标系下定向方案 (方案 II)

利用星敏感器得到 S /C的惯性姿态,并结合

星历, 可以确定 S /C相对于日心旋转坐标系的姿

态,因而该方案不需要 S /C的任何轨道信息.

2. 1� 姿态的描述及动力学方程

直接在日心旋转坐标系 FR下度量姿态, 即

轨道坐标系 FO三轴指向 FR, 原点取在 S /C质

心.坐标系 FR的定义如上节, 坐标系 FB相对于

FO采用 3�1�2的旋转顺序定义.

则由惯性系到本体系坐标转换过程如下:

F I
R z (! )

FR /FO
∃, �, %

FB

根据坐标转换,可以得到运动学方程:

� = A FB. FO � C +

cos � 0 - cos ∃sin �

0 1 sin ∃

sin � 0 cos ∃cos �

�∃
��
�%

( 10)

式中 C为轨道角速度变量, 其定义为

C: = [ 0� 0� �S�E. M ]
T

( 11)

显然, 该变量与探测器的轨道信息无关.

微分 �,即可得到姿态动力学方程.忽略惯性

积的影响,并做小角度假设,则动力学方程可化简

为

Jx #∃+ ( Jz - Jx - Jy )�S�E. M ��= M x

Jy #�+ (Jy + Jx - Jz ) �S�E. M �∃ = M y

Jz #%= M z

( 12)

2. 2� 探测器本体姿态的确定

在系 FR下,星光矢量表示为

TR = l im
l% + &

1
l
Rz (∃S )Rx ( iS )R z ( & S )�

[ l� V I - rE�S /C ] =

Rz ( ∃S )Rx ( iS )R z (& S ) � VI ( 13)

式中, V I为星光在赤道惯性坐标系下的方位,由星

历表给出; & S为黄道面相对于 J2000. 0地心赤道

坐标系的升交点赤经; iS 为黄赤交角; ∃S 为太阳

在系 J2000. 0下的纬度幅角; rE�S /C的作用是将坐

标原点由地心平移到 S /C质心; l% + & 表明恒星
无限远.

相对旋转坐标系做 3�1�2旋转得探测器本体
坐标系,转换矩阵为

AFB. FR = Ry (�)Rx ( ∃)Rz ( %)

故恒星在探测器本体坐标系的观测方程为

TB = A FB. FRTR ( 14)

式中 TB为星光在探测器本体坐标系的方向.

故通过多组 TB (测量得到 )及 TR (星历得

到 ) ,可以给出 A FB. FR, 反解可得本体姿态角 ∃, �,

%.

陀螺仪可以测得探测器相对于惯性系的姿态

角速度矢量 �,则由式 ( 10)可以确定本体系相对

于旋转坐标系的姿态角速率 �∃, ��, �%.

3� 两种定向方案的相对误差分析

H a lo轨道为 CR3BP的特解: E. M、S及 S /C

即构成 CR3BP模型.

在确定姿态时, 测量量需要相对于 E. M, 但

一般用来自 E的信息代替. 故需要具体分析这种

代替所引入的误差 E 1, 该误差可以用由地球 E到

E. M的坐标转换矩阵 A衡量.

S, E, M和 S /C构成限制性四体问题,为了获

得误差的量级, 空间双圆模型 ( SBCM )已经具有

足够高的精度
[ 4]

.

定向方案 II中, 日 �地 �月的信息是通过星历
表获得的,本文不讨论星历表与真实天体位置的

误差 (即认为两者一致,并在仿真计算中用 SBCM

模型代表真实天体位置 ), 但读取星历表要依据

星上时间.故星上时间的误差 ∋t将引起星载计算

机得到的计算轨道系和真实轨道系的误差 E 2, 可

以用两者的坐标转换矩阵 A来度量.

令 x∋ R
3
为测量值,则相对误差 e的上限的

估计为

e ∀ ∃Ax - x∃
∃x∃

=

(A - I)
x

∃ x∃
( ∃A - I∃ ( 15)

式中, ∃� ∃表示相容的向量和矩阵范数,本文取

2范数; I∋ R
3 !3
为单位阵.

误差 E 1和 E 2属于测量方法的误差, 会引入相
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对误差.除此之外, 敏感器的测量误差 E3会产生

绝对误差,且 E3在 E1和 E 2之前引入,将会随着 E 1

和 E2的产生得到放大. 故分析 2种定向方案的误

差主要针对它们的相对误差.

3. 1� 方案 I的相对误差分析

在对日定向方案中, 不存在误差 E2, 只需考

虑误差 E1.

在该方案中,期望测量信号来自太阳和地月

质心, 而实际信号来自地球, 并根据 FO的定义类

似建立轨道坐标系 OE:原点取在 S /C质心; zE 由

质心指向 S; xE 在 S�S /C�E平面内, 且与 xR 成锐

角.这种误差可以用坐标系 OE到坐标系 FO的坐

标转换矩阵度量.

r1, r2和 r)2分别为 S /C到 S, E和 E. M矢量在

本体系的表示.根据式 ( 8)和式 ( 9), 由 r1, r)2及 r2

可以分别得到轨道坐标系 FO和 OE到本体系的

坐标转换矩阵 B和 C.则坐标系 OE到坐标系 FO

的坐标转换矩阵 A FO. OE = B
T� C.

根据 e( ∃A - I∃, 通过数值仿真, 估计出相

对误差的上限 ( < 5% ).

3. 2� 方案 II的相对误差分析

定义日心�地心旋转坐标系 FE: 原点取在 S;

x S�E由 S指向 E; zS�E垂直于地心相对于日心转动的

瞬时轨道面,指向与角速度方向一致.

星光矢量应转换到当前时刻为 t的 S�E. M旋

转坐标系 (即 FR);同时考虑到误差 E1和 E 2,星光

矢量实际上被转换到 t)(其中 ∋t= t)- t∗ 0)时刻

的 S�E旋转坐标系,记为 FE c;当前时刻 t的 S�E
旋转坐标系,记为 FEr.

总的相对误差可以用系 FE c到系 FR的转换

矩阵 AFE c. FR度量, 而 A FR. FE c = AFR. FR cA FRc. FEc, 其中

坐标系 FR c为 t)时刻的 S�E. M旋转坐标系.

由 FR到惯性系 FI和 FR c到惯性系 F I的转

换合成,可得

AFR. FRc = AFR. IA I. FR c =

R z (�S )R
T
z ( �S + �S�E�M ∋t) =

R z ( - �S�E�M ∋t ) ( 16)

根据坐标系的定义, t时刻的 A FR c. FE c等价于 t)时

刻的 AFR. FEr, 即 A FR c. FE c ( t) = A FR. FE r ( t)).

系 FEr的基矢量在系 FI的表示为

e
II
1 = R I /∃R I∃

e
II
3 = R

!
I � �R I /∃R

!
I � �R I∃

e
II
2 = ( e

II
3 )

!� e
II
1

( 17)

式中 R I为日�地矢量在坐标系 FI下的表示
[ 4 ]

.

则当前时刻为 t)的坐标系 FE r到坐标系 FR

的转换矩阵:

AFR. FEr ( t)) = Rz (�)S ) � [ e
II
1 � e

II
2 � e

II
3 ]

� � 根据仿真结果,星上时间的误差 ∋t与相对误

差上限存在近似线性关系, 单位 ∋t ( s)引起相对

误差的变化约为 2 ! 10
- 5

%量级.

误差 E 1 单独 引起的相 对误差 上限 <

0. 005% ,在实际操作中甚至可以通过星历表将其

补偿掉.

4� 姿态稳定控制器设计

平动点距离地球 1. 497 6 ! 10
6

km, 故与地球

有关的气动力矩和地磁干扰力矩完全可以忽略;

S /C受到同量级 (角加速度量级为 10
- 28

(  ) /s
2
)

的太阳和地球引力力矩,但量级太小,基本可以忽

略;但太阳光压功率密度增大, 但没有量级的差

别,故在平动点附近环境干扰力矩的影响量级与

地球同步轨道基本一致,主要为太阳光压力矩.

由于 2种方案的姿态稳定方法类似, 本文仅

以对日定向方案为例,设计姿态镇定控制器,以验

证该姿态描述方案是否合理.

根据式 ( 7)设计 PD控制,其形式如下:

M x = ( Jx + Jz - Jy )C 2�%+

� � (Jz - Jx - Jy ) C3��- K Px∃- K Dx �∃

M y = ( Jy + Jx - Jz )C 2�∃+

� � (Jx - Jy - Jz ) C1�%- K Py∃- K Dy ��

M z = (Jz + Jy - Jx ) C1��+

� � (Jy - Jz - Jx ) C2�∃- K Pz∃- K Dz �%
� � 探测器惯量参数取 J = diag [ 1 000, 1 200,

750] kg� m
2
.初始偏差 ( 1( )为: 3个轴的姿态角

偏差均为 1 、姿态角速度偏差均为 0. 1 (  ) / s; 敏

感器测量误差
[ 5]
姿态角为 0. 01  、姿态角速率度

为 0. 001 (  ) / s;位置偏差
[ 6]
为 10 km、速度偏差为

0. 01m /s;测量值的相对误差认为在 [ 0~ 5% ]区

间内平均分布.控制器参数见表 1.

仿真结果表明: 姿态角控制精度为 0. 03  
( 3() ,角速度的控制精度为 0. 003 (  ) / s( 3( ) ,三

轴控制输出力矩的最大值为 0. 154 6N � m. 结果

表明所设计的姿态定向控制方案是可行的, 同时

验证了前文给出的姿态描述方案的合理性.

表 1 PD控制器参数

参数 x y z

K P 2. 5 2. 5 2. 5

K D 60 60 120

(下转第 1195页 )

1169� 第 10期 � � � � � � � � � � � 徐 � 明等: H a lo轨道探测器的姿态描述与建模



5� 结 � 论

本文针对在求解初始位置、目标位置和转移

时间都有约束的最优变轨时, 一般的优化方法无

法得到全局最优解的问题, 提出了采用遗传算法

进行寻优,并通过对遗传算法的改进,融合了局部

寻优较强的模拟退火算法, 得到了自适应模拟退

火遗传算法,在保证了全局寻优的效率的同时,也

提高了算法的局部寻优的精度和能力.通过仿真,

验证了 ASA和 ASAGA的有效性,也证明了 ASA�
GA具有更强的搜索能力, 为其他类型的优化问

题提供了一种比较理想的优化方法.
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5� 结 束语

文中提出的 2种方案各有优缺点:方案 I定

义的姿态与轨道相耦合, 方案 II定义的姿态与轨

道完全解耦;方案 II基于星敏感器具有很高的测

量精度,方案 I依靠的日、地敏感器精度逊于前

者;方案 II对于星历过分依赖且相应的坐标转换

会消耗星载计算机一定的资源,而方案 I的相关

定姿信息可以实时测量, 将会减轻星载计算机的

压力. 故具体工程应用中应以方案 II为正常工作

模式, 并定期修正星历表的误差; 方案 I作为备

份,保证探测器的正常运行.

本文仅针对日地系 L1点 H alo轨道探测器的

姿态描述及控制问题作了探索性研究.同样的方

法可以推广到 L2点、L 3点以及地月系的 H alo轨

道.
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