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摘    要： 针对空间引力波探测器的轨道构型稳定性，研究了空间大尺度航天器编队稳定构型设计和优化方法。考虑日

地月引力场对编队构型的影响，在日心坐标系下，将地球、月球和3颗航天器视为一个编队进行研究；基于对偶四元数建立

自然/人造天体动力学模型，对有/无中心天体的空间引力波探测系统模型进行统一的描述；给出了基于遗传算法的待优化参

数，并设计了优化目标函数。仿真结果表明：在不进行轨道控制情况下，1年内探测器满足轨道构型的稳定性要求。
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 引　言

为印证广义相对论，引力波探测成为当前国际物

理和空间科学领域的研究热点。国内外各研究机构围

绕空间引力波探测技术展开了深入研究，如：欧洲航

天局（European Space Agency，ESA）的“激光干涉测

量空间天线”（Laser Interferometer Space Antenna，
LISA）/eLISA（evolved LISA）计划[1-2]，中国的“天琴

计划”[3]、“太极计划”[4]。

上述引力波探测计划大同小异，如图1所示，它们

的空间引力波探测器均由3个航天器组成等边三角形构

型，C位于构型平面的中心，表示地球或者虚拟的

点，航天器围绕太阳周期性运动的同时也围绕C周期

性运动。另外，它们都假设空间引力波会造成航天器

搭载的检验质量相对位置发生改变，并通过测量该变

化量来印证引力波的存在。检验质量之间的相对位

置，是通过安装在航天器上的激光干涉测距系统测量

得到的。为了保证高精度激光干涉测距系统可以长时

间处于稳定对准测量状态，航天器编队需要运行在可

以保持长期稳定构型的轨道上。不同的是，LISA/eLISA
计划和“太极计划”，构型的中心C为虚拟点；“天琴计

划”是以地球为中心天体，构型中心C为地球。

空间引力波探测编队构型的稳定性主要由3个指标

表征：臂长（任意两个探测器之间的距离）、呼吸角

（每两个臂之间的角度）和星间视线相对速度。臂长

决定了干涉仪的探测频带，不等臂长将会在激光干涉

测量中引入激光频率噪声，影响核心科学载荷的设

计；呼吸角的变化影响探测器的指向精度；星间视线

相对速度影响超稳时钟和相位计等重要载荷的指标设

计。探测器为了成功探测到引力波，需要将3个航天器

之间的臂长、呼吸角以及相对速度等三角形轨道构型

参数长时间保持在一定范围内。准确的航天器动力学

模型和轨道优化算法是设计满足上述轨道构型的两大

关键要素。

对于如LISA/eLISA计划和“太极计划”这种轨道构

型中心为虚拟点的航天器编队方案，多数学者以笛卡
 

收稿日期：2022-09-17    修回日期：2022-12-28

基金项目：广东省基础与应用基础研究重大项目（2019B030302001）

SC1 SC3

SC2

C

Zs

Ys

Xs

Os

太阳

 
图 1    空间引力波探测器构型示意图

Fig. 1    Schematic diagram of space gravitational wave detector configuration
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尔坐标或轨道要素为状态量，在日心坐标系下推导航

天器间相对动力学方程，然后将其简化为线性的C-W
方程进行轨道设计。但是，当探测器轨道构型中心有

中心天体时（例如“天琴计划”），上述方式不再适

用。这是因为航天器之间的臂长和航天器到中心天体

之间的距离在同一量级，不满足C-W方程的简化条

件。针对有中心天体的航天器编队情况，本文以对偶

四元数为工具，在J2000日心坐标系下建立航天器之间

的相对运动动力学模型。值得注意的是，本文所提方

法同样适用于轨道构型中心为虚拟点的航天器编队方案。

为了得到满足空间引力波探测任务要求的高精度

轨道构型，通常需要采用优化算法对航天器运行轨道

进行优化。文献[5]使用全局优化的禁忌搜索算法对

LISA引力波探测轨道进行了优化设计，价值函数有

18个自变量，找到了满足引力波探测要求的轨道，并

给出了从地球停泊轨道进入引力波探测实验轨道的发

射段和分离段的轨道设计。文献[6]分析了影响LISA编

队构型的性能指标（呼吸角、滞后角、相对速度）相

对于初始轨道要素的敏感性，将LISA轨道优化问题转

化为两步级联单目标优化问题，先优化滞后角，后优

化呼吸角，并分析了轨道周期偏差对构型稳定性的影

响。针对“天琴计划”轨道构型优化设计，文献[7]对构

型发生长周期漂移的轨道要素进行了分析，采用粒子

群算法对3颗航天器的轨道半长轴进行优化，初步满足

轨道构型的稳定性指标。文献[8]采用组合优化方法，

讨论了由于轨道进动而导致探测器指向的缓慢长期漂

移，设计了满足构型稳定性要求的任务轨道。

虽然上述研究满足了引力波探测构型稳定性的需

求，但是它们均是在已知初始轨道的基础上，对航天

器的轨道根数进行优化，并且轨道优化的起始时刻是

确定的。没有考虑初始轨道以外是否存在更加稳定的

轨道，使得航天器满足引力波探测构型稳定性的需

求。运行在甚高轨道的航天器会受到地球、月球和太

阳等主要天体的引力影响，若在轨道优化过程中通过

星历得到每一时刻地球、月球和太阳的位置，这严重

影响了优化算法的计算效率。因此，有必要以太阳为

中心建立惯性坐标系，为地球和月球建立简化但足够

精确的动力学模型，从而加快优化速度。把地球、月

球和航天器看作刚体来描述它们的运动规律，这实际

上是描述六自由的运动问题。而对偶四元数[9-13]是目前

描述刚体运动的最合适的数学工具，这是因为它将平

移和旋转统一在同一框架下，同时考虑了二者之间的

耦合影响，并且可以提供很高的计算效率。

综上所述，本文在J2000日心坐标系下，研究日

–地–月引力场中，空间引力波探测系统稳定构型的全

局搜索优化方案。①基于对偶四元数，在J2000日心坐

标系下建立地球、月球和3个航天器的姿轨一体化动力

学模型；②分析构型稳定性的表征，确定优化的目标

函数和待优化的变量；③使用遗传算法对航天器轨道

构型进行优化设计，使得地球、月球和3颗航天器在不

进行轨道控制的前提下尽可能长时间地保持稳定的构

型；④通过数学仿真验证优化方法的有效性和普适性。

 1    日心系编队动力学表征模型

 1.1    自然/人造天体动力学方程

考虑日地月引力场对引力波探测器的影响，本文

在日心系下，将自然天体（地球、月球）和人造天体

（3个航天器）视为一个完整的编队。这样可以在建立

编队动力学模型的时候，更加方便地对日地月引力进

行表述。

OsXsYsZs地球在J2000日心坐标系[14] 下的运动学方

程为

˙̂qe =
1
2

q̂e ◦ ŵe
e (1)

q̂e = qe+ε
1
2 qe ◦ re

e qe

re
e

◦
ŵe

e = we
e+ ε(ṙe

e+we
e× re

e )

we
e

其中： ； 是地固坐标系相对于日心

坐标系的四元数； 是地球在日心坐标系下的位置向

量在地固坐标系下的表示；运算符 表示对偶四元数和

四元数的乘法；速度旋量为 ，

是地球的角速度在地固坐标系下的表示。

OsXsYsZs地球在J2000日心坐标系 下的动力学方

程为

˙̂we
e = M̂−1

e F̂e− M̂−1
e

(
ŵe

e× M̂eŵ
e
e

)
(2)

F̂e = fe+ετe

M̂e = medI/dε+εJe me

Je

其中： 为作用于地球质心的对偶力旋量；

表示地球的对偶惯量矩阵；  表示

地球的质量； 表示地球的转动惯量。

OsXsYsZs月球在J2000日心坐标系 下的运动学方

程为

˙̂qm =
1
2

q̂m ◦ ŵm
m (3)

q̂m = qm+ε
1
2 qm ◦ rm

m qm

rm
m

ŵm
m = wm

m+

ε(ṙm
m +wm

m× rm
m ) wm
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其中： ； 是月固坐标系相对于日

心坐标系的四元数； 是月球在日心坐标系下的位置

向量在月固坐标系下的表示；速度旋量为

， 是月球的角速度在月固坐标系下的

表示。

OsXsYsZs月球在J2000日心坐标系 下的动力学方

程为
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˙̂wm
m = M̂−1

m F̂m− M̂−1
m

(
ŵm

m× M̂mŵm
m

)
(4)

F̂m = fm+ετm

M̂m = mmdI/dε+εJm

md Jd

其中： 为作用于月球质心的对偶力旋

量； 表示月球的对偶惯量矩阵；

表示月球的质量； 表示月球的转动惯量。

Oi− xiyizi

以航天器的质心为坐标原点，建立本体坐标系

，3个坐标轴方向分别与航天器的惯量主轴重

合。航天器在日心坐标系下运动学方程表示为[15]

˙̂qi =
1
2

q̂i ◦ ŵ i
i (5)

i = 1,2,3

q̂i = qi+ε
1
2 qi ◦ r i

i qi i
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ŵ i
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i w i
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i

其中： 分别表示航天器SC1、SC2和SC3；对

偶四元数 ， 表示第 个航天器的本体

坐标系相对于日心坐标系的四元数， 表示航天器的

位置矢量在本体坐标系下的表示；对偶速度旋量

， 表示航天器相对于太阳的角速度在本

体坐标系下的表示， 表示航天器相对于

太阳的速度矢量在本体坐标系下的表示。

动力学方程为

M̂i
˙̂w i

i = F̂ i
i − ŵ i

i × M̂iŵ i
i (6)

M̂i = midI/dε+εJi mi

J i F̂ i
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i
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s
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其中： 表示对偶惯量矩阵，  表示

航天器的质量， 表示航天器的转动惯量；  表示航

天器受到的对偶力。当图1中C点为虚拟点时，航天器

以太阳为中心天体，若只考虑太阳引力，那么航天器

所受到的对偶力为 ， 表示太阳的引力。

当图1中C点以地球为中心天体时，航天器受到地球、

月球和太阳的引力和太阳光压，那么航天器所受到的

对偶力为： ， 、 、 、

和 分别表示地球引力、月球引力、太阳引力、太

阳光压和重力梯度力矩。
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µe = 398 600.441 90
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µs = 132 712 440 040.944 00

f i
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(
r⊙/r3

⊙
)
AU2 (1+δ) P⊙
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其中：地心引力常数为  km 3 / s 2，

月心引力常数为  km3/s2；日心引力

常数为  km3/s2；太阳光压为

， 表示太阳光压强，它

与航天器到太阳的距离有关，A表示航天器表面积，

AU

δ

表示太阳相对于地心的位置矢量， 表示地球与太阳

的距离， 表示卫星表面材料的反射系数。

 1.2    编队成员间相对动力学方程

Oi− xiyizi O j− x jy jz j i, j = 1,2,3,

i , j

本文主要研究航天器之间的相对运动，即两两航

天器本体坐标系 和 （

）之间的相对运动。利用乘性误差对偶四元数，

该相对运动可表示为

q̂i j = q̂∗j ◦ q̂i = qi j+ε
1
2

qi j ◦ r i
i j (8)

q̂i q̂ j i j

qi j i

j r i
i j = r i

j− r i
i i

j Oi− xiyizi

其中： 和 分别表示第 个和第 个航天器相对于日心

坐标系的对偶四元数表示； 为第 个航天器相对于第

个航天器的姿态四元数； 为第 个航天器相

对于第 个航天器的相对位置矢量在坐标系 下

的分量。

Oi− xiyizi O j− x jy jz j坐标系 相对于坐标系 的运动学

方程为

2 ˙̂qi j = q̂i j ◦ ŵ i
i j (9)

ŵ i
i j = w i

i j+ε(ṙ i
i j+w i

i j× r i
i j)

Oi− xiyizi w i
i j Oi− xiyizi

其中：  为相对速度旋量在坐

标系 中的表示，  为相对角速度在

中的表示。

航天器之间相对动力学方程为

˙̂w i
i j =

˙̂w i
i − q̂∗i j ◦ ˙̂w j

j ◦ q̂i j+ ŵ i
i j× (q̂∗i j ◦ ŵ j

j ◦ q̂i j) (10)

本研究关注的核心指标是探测器之间的相对运动

参数，但由于编队中包含了自然天体，所以需要建立

探测器和临近自然天体之间的相对运动关系。

航天器相对于临近天体的相对运动方程为

2 ˙̂qiC = q̂iC ◦ ŵ i
iC (11)

q̂iC = q̂∗C ◦ q̂i = qiC +ε
1
2 qiC ◦ r i
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i
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C − r i
i i

Oi− xiyizi ŵ i
iC = w i

iC +ε
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ṙ i

iC +w i
iC × r i

iC

)

其中：  ， 和 分别表示

第 个航天器和天体相对于日心坐标系的对偶四元数表

示； 为第 个航天器相对于天体的姿态四元数；

为第 个航天器相对于天体的相对位置矢量

在坐标系 下的分量。

为相对速度旋量。

航天器相对于临近天体的相对动力学方程为

˙̂w i
iC =

˙̂w i
i − q̂∗iC ◦ ˙̂wC

C ◦ q̂iC +w i
iC ×
(
q̂∗iC ◦ ŵC

C ◦ q̂iC

)
(12)

 2    稳定构型优化设计

 2.1    待优化参数

d本文将进入预定轨道的起始时刻 作为优化参数之

一，寻找使得航天器构型最稳定的时刻。
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在日心坐标系下，确定了轨道优化的起始时刻

后，此时地球、月球的初始位置和速度均可通过星历

DE421获得，通过式（1）～（4）可得到初始时刻之

后地球和月球在日心坐标系下的位置和速度。

航天器本体坐标系相对于日心坐标系的四元数表

示为

q =
[
cos(
σ

2
),sin
(
σ

2

)
· n
]
= f (σ, β,φ) (13)

n σ

n = [nx,ny,nz]
其中： 为单位轴； 为绕单位轴转过的角度；β为方

位角；φ为极角。单位轴 由极坐标形式表

示为 
nx = cos βsinφ
ny = sin βsinφ
nz = cosφ

(14)

β,φ ∈ [0,2π]其中： 。

r i
i = [r,0,0]T

r = p/ (1+ ecos f ) p = a
(
1− e2) a

e f v i
i = [vr,vt,0]T

vr =
√
µ/a (1− e2)esin f vt =

√
µ/a (1− e2)

(1+ ecos f )

p、

σ、β、φ、e、 f

在航天器轨道坐标系中，位置矢量为 ，

其中 ， ，  为轨道半长轴，

 为偏心率， 为真近点角。速度矢量为 ，

为径向速度 ,  

为横向速度。所以当航天器本体坐标系和

质心轨道坐标系重合，每个航天器需要6个参数

作为待优化参数，优化得到航天器的

轨道。

 2.2    目标函数的确定

CF CF1

CF2

根据表征等边三角形稳定性要素指标要求，目标

函数 由卫星之间的臂长变化量 和呼吸角变化量

两部分线性组成，并求最小值。
CF1(t)=

1
c1

w t

t0

[L12(t)−L]2+ [L23(t)−L]2+ [L13(t)−L]2)dt

CF2(t) =
1
c2

w t

t0

[(θ1(t)− θ0]2+ [θ2(t)− θ0]2+ [θ3(t)− θ0)2]dt

CF(t) = w1CF1(t)+w2CF2(t)
(15)

w1、w2 c1、c2 θ0 = 60◦

L

其中： 为权重； 为归一化常数； ；

为卫星之间的臂长。

干涉臂长和呼吸角的计算公式为

Li j(t) =
∥∥∥ri j(t)

∥∥∥
θi(t) = arccos

ri j(t) · rik(t)∥∥∥ri j(t)
∥∥∥ · ∥rik(t)∥

(16)

i, j,k = 1,2,3 i , j , k ri j(t) rik(t) r jk(t)其中： ， ， 、 、  为
两航天器之间相对位置向量。

 2.3    遗传算法优化方法

根据前面的推导结果可以看出，对于空间引力波

CF(t)

探测系统，只要确定了构型的优化参数，就可以计算

出地球、月球和航天器的位置和速度。取不同的优化

参数，就可以得到不同的构型，构型稳定性问题可以

抽象为求取目标函数 全局最小值的问题。

对于引力波探测器轨道的优化，目标函数有19个
自变量，存在数量众多的局部极小值。使用简单的局

部优化算法易陷入局部极小值点而无法找到满足要求

的轨道，所以这里选择遗传算法作为全局优化算法。

遗传算法只利用目标函数的信息，无需梯度等高价信

息，适用于大规模、高度非线性的不连续的目标函数

的优化，具有很强的通用性，是构型优化设计算法的

一个理想选择。

 2.3.1    编码和适应度函数

遗传算法的编码方式包括二进制编码、浮点数编

码等，本文采用二进制编码方式，通过控制二进制的

位数决定参数的精度。

选择合适的适应度函数是设计遗传算法过程中的

一个关键问题。本文以式（17）作为适应度函数

f ′ =
1

1+CF
(17)

 2.3.2    遗传算子

1）选择算子

通过选择算子选出种群中较优的个体形成一个新

的种群，可使得种群中的个体不断逼近最优解。选择

算子可采用常用的轮盘算法，设定个体被选中的概率如下

S j =
f ′j

n∑
j=1

f ′j

(18)

f ′ j n其中： 为个体 的适应度值； 为种群数目。在上述

选择方式下，个体的适应度值越大，被选择的概率也

越大，则其基因构造被遗传到下一代的可能性越大。

这种选择方式使得种群中的个体都存在被选中的概

率，保证了较小个体的遗传性。

2）交叉算子

交叉是指按交叉概率从种群中选择部分个体，通

过交换个体部分基因形成新的个体，从而形成新的种

群。交叉算子可选择单点交叉算子。

3）变异算子

变异算子模拟的是生物进化过程中的基因突变现

象，具体操作为：令变异概率为Pc，则变异的节点个

数为[nSPc]，S为单个个体的节点数；根据生成的随机

数r决定变异方向，选中某些个体上的某些节点，然后

用新值替代这些节点上的原值。变异算子维持了群体
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的多样性，有利于防止早熟现象的出现。

 2.3.3    算法流程

本文算法的计算步骤如下：

1）生成初始种群；

2）根据设计的适应度函数，计算该代种群所有个

体的适应度；

3）判断是否满足终止条件，若不满足则到步骤

4，若满足则到步骤5；
4）根据交叉概率和变异概率，经过选择算子、交

叉算子和变异算子产生下一代种群，然后返回步骤3；
5）选出最后一代种群中的最优个体，输出相应的

最优解，算法终止。

 3    仿真算例与结果分析

为了验证所提方法的普适性，以地心轨道和日心

轨道空间引力波探测任务为应用背景，对构型优化问

题进行仿真验证。

 3.1    地心轨道空间引力波探测系统构型优化仿真

以地心轨道空间引力波探测系统为应用背景，对

p、σ、β、φ

c1 = 3/104 c2 = 3/400
w1 = 0.5 w2 = 0.5 P⊙ = 4.56×10−6 Nm2 δ = 0.21

A = 12 m2 AU = 149 597 870 691

所提方法进行仿真验证。3个航天器各自围绕地球飞

行，轨道高度为10万km，假设轨道偏心率和真近点角

均为0，航天器轨道由4个参数 唯一确定，

参数范围如表1所示。轨道起始日期为2034年1月1日，

在1年的时间内优化得到最优的构型。遗传算法的种群

规模为100，交叉概率为0.7，变异概率为0.08，迭代次

数为100代。其余参数分别为 ， ，

， 。 ， ，

 ，  km。将优化结果表

示为位置速度后如表2所示。
  

表 1    地心轨道编队待优化参数及取值范围

Table 1    Geocentric orbit formation parameters to be optimized
and their value ranges

待优化参数 取值范围

半通径pi/km 99 900～100 100

旋转角度σi/rad 0～2π

方位角βi/rad 0～2π

极角φi/rad 0～2π

天数d/d 0～365.25

 
 

表 2    地心轨道编队优化结果

Table 2    Geocentric orbital formations optimization results

航天器 x/km y/km z/km vx/（km·s–1） vy/（km·s–1） vz/（km·s–1）

SC1 92 047.119 9 –27 807.151 4 27 585.698 4 0.776 716 1.138 833 –1.443 746

SC2 –12 013.557 4 66 493.722 9 –73 783.279 9 –1.976 268 –0.051 611 0.275 268

SC3 –79 297.944 7 –30 902.071 6 52 579.608 9 1.200 726 –1.070 887 1.181 493
 
 

L12 ∆L12

L13 ∆L13

L23 ∆L23

图2是地心轨道编队航天器SC1、SC2和SC3之间

的干涉臂长变化率曲线，图2中绿色曲线表示干涉臂长

的变化率，最大值 为0.14%；红色曲线表示干

涉臂长 的变化率，最大值 为0.14%；蓝色曲线

表示干涉臂长 的变化率，最大值 为0.18%。
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图 2    地心轨道编队航天器之间的干涉臂长变化率

Fig. 2    Geocentric orbit formation arm length variation between spacecraft

θ1 ∆θ1

θ2 ∆θ2

θ3 ∆θ3

图3是地心轨道编队航天器SC1、SC2和SC3轨道

构型呼吸角的变化曲线，图中绿色曲线表示呼吸角

 ，变化量最大值 为0.14°；红色曲线表示呼吸角

，变化量最大值 为0.084°；蓝色曲线表示呼吸角

，变化量最大值 为0.13°。

 

59.85

59.90

59.95

60.00

60.05

60.10

60.15

呼
吸
角
/（
°
）

0 50 100 150 200 250 300 350 400

θ1 θ2 θ3

时间/d
 

图 3    地心轨道编队呼吸角

Fig. 3    Geocentric orbit formation breathing angle
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∆v1

∆v2

∆v3

图4是地心轨道编队航天器SC1、SC2和SC3相对

速度变化曲线，图中绿色曲线表示SC1和SC2之间的相

对速度，变化量最大值 为6.17 m/s；红色曲线表示

S C 1和S C 3之间的相对速度，变化量最大值 为

4.56 m/s；蓝色曲线表示SC2和SC3之间的相对速度，

变化量最大值 为6.70 m/s。
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图 4    地心轨道编队航天器之间的相对速度

Fig. 4    Geocentric orbit formation relative velocity between spacecraft

上述结果表明，在考虑了日、地、月引力和太阳

光压摄动的情况下，地心空间引力波探测系统的轨道

在一年内的变化能满足引力波探测的需求。随着时间

的推移，构型逐渐发散，需要通过轨道机动将航天器

编队配置恢复到初始状态。

以优化得到的结果作为初始条件，用Monte -
Carlo法分析入轨误差对地心轨道编队构型的影响。分

别向航天器的径向、切向和法向位置增加标准差为

5 m的位置误差，对构型的影响如表3所示。分别向航

天器的径向、切向和法向速度增加标准差为0.1 mm/s
的速度误差，对构型的影响如表4所示。位置误差和速

度误差均符合正态分布。可以看出，径向位置误差和

切向速度误差导致构型标准差的变化最大。因此，航

天器的入轨误差中径向位置误差和切向速度误差对构

型稳定性的影响最大。若位置误差和速度误差同时存

在，当速度误差是1 mm/s时，位置误差超过5 m 时构

型将发散。
 
 

表 3    位置误差对地心轨道编队构型的影响

Table 3    Effect of position error on configuration of geocentric orbital formation

方向 参数 L12/km L13/km L23/km θ1/（°） θ2/（°） θ3/（°） v12/（m·s–1） v13/（m·s–1） v23/（m·s–1）

径向
均值 173 671 173 313 173 518 60.056 2 60.262 8 60.174 0 0.055 7 0.011 4 0.037 1
标准差 480 416 430 0.234 8 0.278 3 0.243 1 1.653 9 2.287 1 2.586 0

切向
均值 173 479 173 261 173 352 60.025 9 60.151 2 60.078 3 0.029 9 0.006 9 0.022 1
标准差 237 306 280 0.172 0 0.137 9 0.154 6 1.658 2 2.286 3 2.571 3

法向
均值 173 515 173 283 173 358 60.038 4 60.171 8 60.081 8 0.033 2 0.012 7 0.024 7
标准差 291 341 307 0.192 1 0.168 1 0.170 9 1.648 5 2.286 3 2.558 3

 
 

表 4    速度误差对地心轨道编队构型的影响

Table 4    Effect of velocity error on configuration of geocentric orbital formation

方向 参数 L12/km L13/km L23/km θ1/（°） θ2/（°） θ3/（°） v12/（m·s–1） v13/（m·s–1） v23/（m·s–1）

径向
均值 173 274 173 236 173 212 60.013 60.035 59.999 0.003 37 0.008 23 0.015 4
标准差 94.690 88.485 151.185 0.039 3 0.052 6 0.079 0 1.532 2.260 2.327

切向
均值 173 274 173 209 173 218 59.997 60.03 4 60.002 0.000 140 0.000 28 0.016 2
标准差 109.917 116.087 156.526 0.057 5 0.061 4 0.082 0 1.530 2.262 2.334

法向
均值 173 284 173 221 173 158 60.004 60.04 0 59.967 0.004 51 0.003 82 0.005 38
标准差 68.165 77.058 107.058 0.031 4 0.037 9 0.047 9 1.527 2.261 2.329

 
 

 3.2    日心轨道空间引力波探测系统构型优化仿真

L = 2.5×106 km

以日心轨道空间引力波探测系统为应用背景，对

所提方法进行验证。该方案中3颗航天器各自围绕太阳

飞行，所构成等边三角形的臂长 ，编队

三角形中心与地球相差约20°。本算例中待优化参数范

围如表5所示，遗传算法参数配置与地心轨道编队算例

相同。将优化结果表示为位置速度后如表6所示。

图5是日心轨道编队航天器SC1、SC2和SC3之间

表 5    日心轨道编队待优化参数及取值范围

Table 5    Heliocentric orbit formation parameters to be
optimized and their value ranges

待优化参数 取值范围 单位

pi 0.999～1.001 AU
σi 0～2π rad
βi 0～2π rad
φi 0～2π rad
e 0～0.01 —
f 0～2π rad
d 0～365.25 d
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L12 ∆L12

L13 ∆L13

L23 ∆L23

的干涉臂长变化率曲线，图中绿色曲线表示干涉臂长

的变化率，最大值 为0.48%；红色曲线表示干

涉臂长 的变化率，最大值 为0.25%；蓝色曲线

表示干涉臂长 的变化率，最大值 为0.32%。

 

−0.4

−0.3

−0.2

−0.1

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0 50 100 150 200 250 300 350 400

ΔL12
ΔL13
ΔL23

时间/d

臂
长
变
换
率
/%

 
图 5    日心轨道编队航天器之间的臂长变化率

Fig. 5    Heliocentric orbit formation arm length variation between spacecraft

θ1 ∆θ1

θ2 ∆θ2

θ3 ∆θ3

图6是日心轨道编队航天器SC1、SC2和SC3轨道

构型呼吸角的变化曲线，图中绿色曲线表示呼吸角

，变化量最大值 为0.36°；红色曲线表示呼吸角

，变化量最大值 为0.38°；蓝色曲线表示呼吸角

，变化量最大值 为0.26°。
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图 6    日心轨道编队航天器呼吸角

Fig. 6    Heliocentric orbit formation spacecraft breathing angle
 

∆v1
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图7是日心轨道编队航天器SC1、SC2和SC3相对

速度变化曲线，图中绿色曲线表示SC1和SC2之间的相

对速度，变化量最大值 为1.82 m/s；红色曲线表示

S C 1和S C 3之间的相对速度，变化量最大值 为

∆v3

1.05 m/s；蓝色曲线表示SC2和SC3之间的相对速度，

变化量最大值 为0.92 m/s。
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图 7    日心轨道编队航天器之间的相对速度

Fig. 7    Heliocentric orbit formation relative velocity between spacecraft
 

上述结果表明，在考虑了太阳引力作用下，日心

轨道空间引力波探测系统在一年内的变化能满足引力

波探测的需求。日心编队构型轨道频率变化缓慢，可

以在较长时间保持稳定的构型。

以优化得到的结果作为初始条件，用Monte -
Carlo法分析入轨误差对日心轨道编队构型的影响。分

别向航天器的径向、切向和法向位置增加标准差为

200 km的位置误差，对构型的影响如表7所示。分别向

航天器的径向、切向和法向速度增加标准差为1 cm/s的
速度误差，对构型的影响如表8所示。位置误差和速度

误差均符合正态分布。可以看出，径向位置误差和切

向速度误差导致构型标准差的变化最大。若位置误差

和速度误差同时存在，当速度误差为3 cm/s时，位置误

差最大不超过90 km，否则构型将会发散。

地心轨道编队和日心轨道编队的优化结果对比如

表9所示，地心轨道编队的臂长变化率最大值为0.18%，

呼吸角变化量最大值为0.14°，相对速度的变化量最大

值为6.70 m/s；日心轨道编队的臂长变化率最大值为

0.48%，呼吸角变化量最大值为0.38°，相对速度的变

化量最大值为1.82 m/s。地心轨道编队和日心轨道编队

的优化结果均满足各自的指标要求，入轨误差中对构

型稳定性影响较大的均为径向位置误差和切向速度

误差。 

表 6    日心轨道编队优化结果

Table 6    Heliocentric orbital formations optimization results

航天器 x/km y/km z/km vx/（km·s–1） vy/（km·s–1） vz/（km·s–1）

SC1 –135 509 841.314 8 –59 413 755.739 9 –27 127 784.819 0 12.868 444 –24.492 132 –10.608 043

SC2 –133 979 739.828 2 –60 820 480.983 1 –25 744 263.425 1 13.077 963 –24.520 132 –10.871 339

SC3 –135 019 533.789 0 –58 772 873.331 4 –24 762 996.642 7 12.858 996 –24.798 799 –10.521 874
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表 7    位置误差对日心轨道编队构型的影响

Table 7    Effect of position error on configuration of heliocentric orbital formation

方向 参数 L12/km L13/km L23/km θ1/（°） θ2/（°） θ3/（°） v12/（m·s–1） v13/（m·s–1） v23/（m·s–1）

径向
均值 2 506 187 2 505 722 2 494 521 60.177 60.218 59.974 0.470 0.438 0.756

标准差 13 570 19 292 13 040 0.463 0.465 0.315 3.183 3.501 2.465

切向
均值 2 500 827 2 500 142 2 494 247 60.069 60.096 59.835 0.043 –0.001 0.051

标准差 6 941 3 465 3 464 0.156 0.216 0.154 1.366 0.727 0.725

法向
均值 2 501 034 2 500 376 2 494 247 60.073 60.101 59.841 0.042 –0.006 0.051

标准差 6 389 3 057 2 840 0.148 0.205 0.140 1.268 0.669 0.611

 
 

表 8    速度误差对日心轨道编队构型的影响

Table 8    Effect of velocity error on configuration of heliocentric orbital formation

方向 参数 L12/km L13/km L23/km θ1/（°） θ2/（°） θ3/（°） v12/（m·s–1） v13/（m·s–1） v23/（m·s–1）

径向
均值 2 502 011 2 501 009 2 499 651 60.110 60.136 59.879 0.043 –0.006 0.053

标准差 8 886 5 128 4 954 0.187 0.255 0.180 1.783 1.053 1.080

切向
均值 2 509 311 2 507 501 2 494 461 60.217 60.310 60.034 0.489 0.515 0.940

标准差 16 761 15 078 14 440 0.431 0.445 0.366 4.101 2.805 2.821

法向
均值 2 501 205 2 500 446 2 494 877 60.084 60.109 59.847 0.045 –0.004 0.049

标准差 6 395 3 103 2 910 0.149 0.206 0.141 1.277 0.705 0.663
 
 
 
 

表 9    仿真算例数据对比

Table 9    Comparision of simuilation results

变化量

地心轨道编队 日心轨道编队

优化

结果

参考

指标[8]

优化

结果

参考

指标[16]

臂长变化率/%

∆L12 0.14 1 0.48 10

∆L13 0.14 1 0.25 10

∆L23 0.18 1 0.32 10

呼吸角/（°）

∆θ1 0.14 0.2 0.36 1

∆θ2 0.08 0.2 0.38 1

∆θ3 0.13 0.2 0.26 1

相对速度/（m·s–1）

∆v1 6.17 10 1.82 10

∆v2 4.56 10 1.05 10

∆v3 6.70 10 0.92 10

 4    结　论

本文以空间引力波探测器编队构型设计为研究背

景，重点研究了探测器动力学建模和轨道优化算法。

仿真结果表明，所提优化算法可以使引力波探测器在

持续一年的时间里，保持构型的稳定性，其中，无中

心天体的日心轨道探测器编队的臂长变化率保持在

0.48 %以内，呼吸角最大变化量保持在0.38%以内；地

心轨道探测器编队的相对速度变化量保持在6.70 m/s以
内。另外，径向位置误差和切向速度误差对编队构型

稳定性的影响较大。上述结果说明，所提基于对偶四

元数编队动力学模型，可以对探测器有\无中心天体的

情况进行统一描述，在保证动力学模型精度的同时提

升模型的适用性。本文的研究成果能够为未来开展空

间引力波探测提供建议与参考。
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Optimal Design of Stable Configuration of Space Gravitational Wave Detector
Based on Dual Quaternion

ZHANG Jinxiu1
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，SONG Yuqi2

（1. School of Aeronautics and Astronautics, Sun Yat-sen University, Shenzhen 518107, China；

2. School of Physics and Astronomy, Sun Yat-sen University, Zhuhai 519082, China）

Abstract：To ensure the stability  of  the orbital  configuration of  the space gravitational  wave detector,  the design and

optimization method of stable formation configuration of the large-scale spacecraft in space was studied. Considering the influence of

the sun-earth-moon gravitational field on the formation configuration, the earth, the moon, and three spacecraft were regarded as a

formation for research in the heliocentric coordinate system. Based on dual quaternion, the natural/artificial celestial body dynamics

model was established, and the space gravitational wave detection system model with and without a central celestial body was

uniformly described. The parameters to be optimized based on genetic algorithm were given, and the optimization objective function

was designed. Simulation results show that the detector meets the stability requirements of the orbit configuration within one year

without orbit control.

Keywords：spacecraft formation；orbital configuration；dual quaternion；genetic algorithm

Highlights：
●　An optimal design method for stable configuration of large-scale formations is proposed.
●　The initial time of the orbit is considered as one of the parameters for global optimization without prior value.
●　The proposed method is universal and suitable for configuration optimization design of spacecraft formation configuration with
and without a central celestial body.
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