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摘要：空间引力波探测任务要求构型在长达几年的工作过程中保持高水平稳定，而入轨误差可能会破坏构型的稳定性。

因此本文研究了入轨误差对构型的影响。首先，分别用ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法和协方差分析函数描述法（ＣｏｖａｒｉａｎｃｅＡｎａｌｙｓｉｓＤｅ

ｓｃｒｉｐｔｉｏｎＥｑｕａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｉｑｕｅ，ＣＡＤＥＴ）进行对照实验，验证了ＣＡＤＥＴ法的正确性。运用ＣＡＤＥＴ法分别研究了位置速度误

差大小和方向对构型的影响。实验结果表明：ＣＡＤＥＴ法具有计算效率高的优点，并且相对误差不超过６％；径向位置误

差和切向速度误差对构型影响显著；当编队卫星位置和速度误差相对方向相同时对构型的影响更小；两种误差同时存在

时，当位置误差不超过１６０ｋｍ，速度误差不超过３ｃｍ／ｓ时构型可维持稳定。ＣＡＤＥＴ法准确有效且高速，适用于空间引

力波探测任务的入轨误差分析。
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１　引　言

　　２０１６年，美国地基激光干涉引力波天文台
（ＬＩＧＯ）第一次完成地面引力波信号探测，检验了
广义相对论的正确性，也预示人类可以通过引力

波探测来认识宇宙结构和天体的演化。为了扩展

引力波探测频段，对００１ｍＨｚ～１Ｈｚ左右中低频
引力波进行探测，需要开展空间引力波探测活动。

空间引力波探测任务具有更宽广的视野和大量的

波源，涉及的关键技术包括无拖曳控制，高精度激

光测距，微推进技术，大尺度高稳定编队构型设计

等［１］。

２０世纪 ９０年代开始美国国家航空航天局
（ＮＡＳＡ）和欧洲航天局（ＥＳＡ）共同提出了空间激
光干涉引力波探测项目 ＬＩＳＡ（ＬａｓｅｒＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ
ＳｐａｃｅＡｎｔｅｎｎａ），旨在观测由超大质量黑洞合并和
由中子星或黑洞组成的双星系统所产生的引力

波［２］。ＬＩＳＡ任务包括３个航天器，在地球轨道后
方２０°左右位置共同构成臂长为２５×１０６的等边
三角形。利用空间自由悬浮测试质量块作为传感

器，将引力波信号转化为测试质量块间距变化的

信号，也是干涉仪臂长的变化［３］。

中国科学家也提出了类似的引力波探测项

目，其中包括太极计划和天琴计划。太极计划由

位于等边三角形顶端的三颗卫星组成，旨在探测

中低频波段的引力波。太极计划的主要科学目标

是观测双黑洞并合和极大质量比天体并合时产生

的引力波辐射，以及其它的宇宙引力波辐射过

程［１］。中山大学也提出了天琴计划，天琴计划在

距地球１０５ｋｍ的近圆轨道内放置三颗航天器形
成等边三角形，来验证引力波在中低频的存在和

地球重力测量等其他观测内容［４５］。

空间引力波探测通常会维持四年以上任务周

期，由于初始入轨误差等不确定扰动的存在，使构

型发生变化，可能导致其不再满足任务要求。因

此需要对误差传播进行分析。已知常用的方法有

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法，通过抽样实验统计状态量的均值
和标准差。ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法原理简单，对各种误差
普遍适用，然而为得到准确值需要进行多次抽样，

当任务周期长时，计算量大，耗时长。

对于非线性误差传播分析问题，可以运用协

方差分析方法，混沌多项式展开法，状态转移张量

法，微分代数方程法，高斯混合模型法，解 Ｆｏｋｋｅｒ
Ｐｌａｎｋ方程等方法解决［６］，工程实际中非线性误

差通常符合正态分布形式，需要根据实际情况选

择合适的方法。线性协方差方法多用于分析动力

学模型为线性函数的轨道预报、交会、转移等问

题，可快速获得误差传播结果［７］。已有的研究结

果可以解决线性模型下的空间引力波探测误差传

播问题［８］，对于非线性模型，可用协方差分析描

述函数法（ＣＡＤＥＴ）解决。ＣＡＤＥＴ法对非线性函
数进行统计线性化，然后通过积分计算状态变量

的均值和协方差矩阵。不同于 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法的
耗时长和线性协方差法的精度低，ＣＡＤＥＴ方法计
算速度快且精度高，适用于空间引力波探测轨道

误差分析问题。

本文运用ＣＡＤＥＴ方法分析了空间引力波探
测任务构型在入轨误差下的稳定性，并研究了位

置误差和速度误差的大小和方向对构型稳定性的

影响。

２　空间引力波探测任务动力学模型

　　选取 Ｊ２０００日心惯性坐标系作为参考坐标
系，航天器受到太阳引力及其他天体的摄动力。
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卫星在空间运动中主要受太阳引力及水星、金星、

地球、火星、木星、土星、天王星、海王星和冥王星

的摄动力作用。以 ＬＩＳＡ为例，对于相同初始条
件，考虑以上所有力的作用时，其臂长变化约为

２９×１０５ｋｍ，当去掉金星、地球、木星的作用时，
臂长变化分别变为 ２４×１０５ｋｍ，２０×１０５ｋｍ，
２７×１０５ｋｍ；而去掉其他天体作用时臂长变化仍
然保持在２９×１０５ｋｍ左右。因此为简化模型，
只考虑金星、地球、木星的摄动力［８］。空间引力

波探测任务动力学模型表示为［９］：

Ｒ
··

ｋ ＝－μ０
Ｒｋ
Ｒ３ｋ
－

３

ｉ＝１
μｉ
Ｒｉ
Ｒ３ｉ
＋
Ｒｋ－Ｒｉ
｜Ｒｋ－Ｒｉ｜

( )３ ，
（１）

其中，Ｒｋ表示三颗卫星的位置矢量，ｋ＝１，２，３。
Ｒｉ表示金星、地球和木星的位置矢量，ｉ＝１，２，３。
μ０表示太阳引力常数，μｉ分别表示金星、地球和木
星的引力常数，ｉ＝１，２，３。

定义Ｒｉｊ（ｔ）＝Ｒｊ（ｔ）－Ｒｉ（ｔ），（ｉｊ＝１２，２３，３１）
为卫星之间的相对位置矢量。卫星编队动力学指

标分别为臂长Ｌ，呼吸角θ，臂长变化率Ｖ，星地距
离Ｄ，可用公式（２）～（５）表达。

Ｌｉｊ（ｔ）＝‖Ｒｉｊ（ｔ）‖ ， （２）

θｊ（ｔ）＝ａｒｃｃｏｓ（
Ｒｉｊ（ｔ）·Ｒｊｋ（ｔ）
Ｌｉｊ（ｔ）·Ｌｊｋ（ｔ）

）， （３）

Ｖｉｊ（ｔ）＝Ｌ
·

ｉｊ（ｔ）， （４）

Ｄ（ｔ）＝‖Ｒｅ（ｔ）－Ｒｃ（ｔ）‖ ， （５）

其中：Ｒｅ是地球位置矢量，Ｒｃ是三卫星中心位置
矢量。

３　ＣＡＤＥＴ在空间引力波探测任务
轨道误差分析中的应用

　　若ｘ（ｔ）是系统状态向量；Ｆ（ｔ）是系统状态矩
阵，无过程扰动的线性连续随机系统微分方程是：

ｘ·（ｔ）＝Ｆ（ｔ）ｘ（ｔ）， （６）

其中，ｘ（ｔ）由均值ｘ（ｔ）和随机分量 δｘ（ｔ）组成，
ｘ（ｔ）和协方差矩阵ｐ（ｔ）的公式为：

ｘ（ｔ）＝Ｅ［ｘ（ｔ）］， （７）

ｐ（ｔ）＝Ｅ［δｘ（ｔ）δｘＴ（ｔ）］， （８）

　　对ｘ（ｔ）和 ｐ（ｔ）求导可得均值与协方差的传
播方程［１０］：

ｘ
·

（ｔ）＝Ｆ（ｔ）ｘ（ｔ）

ｐ·（ｔ）＝Ｆ（ｔ）ｐ（ｔ）＋ｐ（ｔ）ＦＴ（ｔ{
）

， （９）

　　根据第二节，本文的动力学模型是非线性系
统，可以表示为：

ｘ·（ｔ）＝ｆ（ｘ，ｔ）， （１０）

其中，ｘ（ｔ）是方程的状态变量，ｘ１～ｘ１８为卫星１，
２，３的位置速度；ｘ１９～ｘ２１为臂长，ｘ２２～ｘ２４为呼吸
角，ｘ２５～ｘ２７为臂长变化率；ｘ２８为星地距离。运用
ＣＡＤＥＴ方法分析入轨误差对空间引力波探测任
务的影响，需对系统进行统计线性化。

统计线性化需要构造误差函数ｅ＝ｆ－ｆ　⌒－Ｎｒ

并使其最小，其中 ｆ　⌒ 和 Ｎ是描述函数。可得系
统状态均值和协方差的传播公式［１０１１］：

ｘ
·

（ｔ）＝ ｆ　⌒（ｔ）

ｐ
·

（ｔ）＝Ｎ（ｔ）ｐ（ｔ）＋ｐ（ｔ）ＮＴ（ｔ
{

）

． （１１）

　　对于本问题，状态变量 ｘ（ｔ）符合正态分布，

因此可用下式求描述函数 ｆ　⌒和Ｎ［１０１１］：

ｆ　⌒（ｔ）＝Ｅ［ｆ（ｘ，ｔ）］＝∫
∞

－∞
ｆ（ｘ，ｔ）ｐ（ｘ）ｄｘ

Ｎ（ｔ）＝Ｅ［ｆ（ｘ，ｔ）δｘＴ（ｔ）］＝ｄｆ
　⌒

ｄ
{

ｘ

．

（１２）

　　式（１２）的计算比较复杂，工程中常常用如下

方法简化：

设状态矢量 ｘ＝［ｘ１…ｘｋ］
Ｔ的均值是 ｍ＝

［ｍ１…ｍｋ］
Ｔ，各状态变量间的协方差矩阵是［１０］

ｐ＝Ｅ［δｘδｘＴ］＝

ｐ１１ … ｐ１ｋ

  

ｐｋ１ … ｐ











ｋｋ

。
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已知ｆ（ｘ）关于ｘ一阶可微，在ｍ进行ｆ（ｘ）的

一阶泰勒展开，得

ｆ（ｘ）＝ｆ（ｍ）＋ ｆ
ｍ１
（ｘ１－ｍ１）＋

ｆ
ｍ２
（ｘ２－ｍ２）＋… ＋Ｒ１（ｘ）， （１３）

　　忽略一阶泰勒余项 Ｒ１（ｘ），求式（１３）期望

值，ｆ（ｘ）的线性化形式是
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　　动力学方程的描述函数Ｎ为［１２］
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　　其中，Ｉ为２８×２８的单位矩阵，ｎ为
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式中，ｆ１至ｆ２８包括下列方程：ｆ１至 ｆ１８为卫星１，２，３

的位置速度；ｆ１９至ｆ２１为臂长Ｌ１２，Ｌ１３，Ｌ２３；ｆ２２至ｆ２４为

呼吸角θ１，θ２，θ３；ｆ２５至 ｆ２７为臂长变化率 Ｖ１２，Ｖ１３，

Ｖ２３；ｆ２８为星地距离Ｄ。

ｎ的具体形式是
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其中，ｖｉ是卫星ｉ（ｉ＝１，２，３）的速度，
ｖｉ
ｒｉ
是卫星

ｉ（ｉ＝１，２，３）的速度对位置的偏导。
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其中：Ｋ包括臂长Ｌ、呼吸角θ、臂长变化率Ｖ和星
地距离Ｄ，其中ｉｊ＝１２，１３，２３，ｋ＝１，２，３。

根据ＣＡＤＥＴ方法知，具有初始误差，空间引
力波探测任务航天器在Ｊ２０００日心惯性坐标系中
的状态均值与协方差的微分方程如下［１１］：

ｍ
·

（ｔ）＝ ｆ　⌒（ｔ）

ｐ
·

（ｔ）＝Ｎ（ｔ）ｐ（ｔ）＋ｐ（ｔ）ＮＴ（ｔ
{

）

， （２２）

其中，初始条件ｍ０包括三卫星初始位置速度和臂
长、呼吸角、臂长变化率和星地距离，ｐ０为对角线
矩阵，数值由三卫星初始位置和速度误差决定，

Ｎ（ｔ）由式（１５）～（２１）求出。根据以上条件，可
通过积分求出任意时刻的均值和协方差矩阵。

４　ＣＡＤＥＴ仿真验证

　　基于动力学模型，以任务周期内一直满足指
标要求为标准选择合适的位置速度初始条件，并

加入正态分布误差。分别用 ＣＡＤＥＴ法和 Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ法求任务周期１０年内构型的臂长，呼吸角，
臂长变化率和星地距离的均值和标准差。

图１给出了ＣＡＤＥＴ法和ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法求出
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图１　ＣＡＤＥＴ法和ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法的对照结果

Ｆｉｇ．１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｄｉａｇｒａｍｓｏｆＣＡＤＥＴａｎｄＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ

　

的均值和标准差随时间变化的结果。其中圆圈为

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法抽样仿真 １０００次结果，实线为

ＣＡＤＥＴ法结果。由图 １可知，两种方法结果一

致，以 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法的仿真结果作为标准，可以

认为ＣＡＤＥＴ法是有效的。

任务过程中将产生大量数据，所以选取一个

特殊点（１０年周期内的最后时刻的数据）进行分

析。考虑初始误差时ＣＡＤＥＴ法和 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法

均值、标准差误差和相对误差如表１所示。

由表 １可知，臂长均值相对误差不超过

００１７８％，标准差相对误差不超过５６００４％；呼

吸角均值相对误差不超过００１４５％，标准差相对

误差不超过４７８０２％；臂长变化率均值相对误差

不超过 １６３３６％，标准差相对误差不超过

５３３９７％；星地距离均值相对误差不超过００２８

８％，标准差相对误差不超过 ２８３３７％。说明

ＣＡＤＥＴ方法对于空间引力波探测误差分析问题

确实准确有效。

表１　ＣＡＤＥＴ法和ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法结果比较

Ｔａｂ．１　ＲｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣＡＤＥＴａｎｄＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄｓ

Ｌ１２／ｋｍ Ｌ１３／ｋｍ Ｌ２３／ｋｍ θ１／（°） θ２／（°） θ３／（°）
ｖ１２／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ１３／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ２３／

（ｍ·ｓ－１）
均值 ＭＣ ３０１６３１７．７９２１３０２１４４６．３１５６２９８２４８５．０４２０５９．２０４０６０．４８３７６０．３１２１ ７．１６８２ －３．７０７０４．３４９５

ＣＡＤＥＴ ３０１５７８０．７６１７３０２０９９３．３３９８２９８１９５５．２２１９５９．２０５８６０．４９０７６０．３０３４ ７．１４７０ －３．６９９５４．２７８４

标准差 ＭＣ １００８９．１３１３ ７６３９．２２５８ ２６０３．２６９３ ０．１６８１ ０．１８２８ ０．１７６９ ０．５２５３ １．４６０３ ２．１４２０

ＣＡＤＥＴ ９８９７．７２９５ ７６００．８００５ ２４５７．４７６２ ０．１６８８ ０．１７４０ ０．１７０２ ０．５２９８ １．４４４２ ２．０２７６

５　基于 ＣＡＤＥＴ的空间引力波探测
轨道误差传播分析

　　在空间引力波探测任务过程中，航天器面临
的入轨误差是不确定的，不同的入轨误差会对构

型产生不同程度的影响。当使用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法
分析入轨误差对构型影响的不确定性时，需要多

次抽样保证结果的可靠性，因此解决问题的过程

将花费大量时间。现在已知 ＣＡＤＥＴ方法对于空
间引力波探测误差分析问题准确有效，可以运用

ＣＡＤＥＴ方法进行误差传播分析。
航天器的入轨误差主要分为位置误差和速度

误差，下面将对这两类误差对构型指标产生的影

响进行分析。以空间引力波探测任务为例，臂长

要求为３×１０６ｋｍ，呼吸角变化小于１°，臂长变化
率小于１０ｍ／ｓ，星地距离小于６５×１０７ｋｍ时可
认为构型满足空间引力波探测任务要求。初始

构型如图２所示，１、２、３曲线分别代表卫星１、２，
卫星１、３，卫星２、３之间的指标变化情况，其中臂
长最大值为 ３０１４×１０６ｋｍ，呼吸角最大值为
６０３７°，臂长变化率最大值为３３２５ｍ／ｓ，标准差
均为０。
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图２　初始构型

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｓ

５．１　误差方向对构型的影响
（１）不同方向的位置误差
首先说明本文误差设置的方法，令误差符合

正态分布ｘ～Ｎ（μ，σ２），其中 σ＝１３μ。以任务周

期４年为例，同时向卫星 １，２，３增加均值为
１００ｋｍ，方向分别沿径向，切向和法向的正态分布
的位置误差。任务过程中各指标均值和标准差的

最大值可以表现构型的发散程度，因此将其作为

衡量构型变化的代表，以下表格相同。构型变化

如表２所示。
当同时向３颗卫星增加大小相等的位置误差

时，误差的方向对构型产生显著影响。径向误差

使构型标准差产生的变化远大于其他两个方向的

误差。径向位置误差增加了卫星的势能，所以构

型产生的扰动更大。因此，航天器发射时需优先

考虑减小径向位置误差。

（２）不同方向的速度误差
同时向卫星１，２，３增加均值为１ｃｍ／ｓ，方向

分别沿径向，切向和法向的正态分布的速度误差，

构型变化如表３所示。
当同时向３颗卫星增加大小相等的速度误差

表２　位置误差方向对构型的影响
Ｔａｂ．２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ

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 ３０１４４２８．５９０４３０１４４１１．９２４５３０１４０４１．６３１１６０．３２８４６０．３６５１６０．３６９２ ３．３３４９ ３．２６０２ ３．３０７２

标准差 ３１１７．６３５１ ３４１３．７９９０ ３３０６．６２１０ ０．０５５８ ０．０５６６ ０．０５５９ ０．６５３４ ０．６３５７ ０．６７０９
切向 均值 ３０１４３２４．０６４７３０１４３１０．４８１６３０１４３２３．４４１０６０．３３３３６０．３６４９６０．３６７４ ３．３２１５ ３．２５４７ ３．３０７３

标准差 ９１．２４３０ ９１．８８６３ ７２．７３８５ ０．００１５ ０．００１５ ０．００１５ ０．０２１６ ０．０２１５ ０．０１９６
法向 均值 ３０１４３５４．１５４６３０１４２５０．５１９３３０１４３２３．７４４１６０．３３２７６０．３６４６６０．３６７８ ３．３２５２ ３．２５２１ ３．３０７３

标准差 ３０．９９３０ ３０．４１４５ ４０．８１００ ０．０００６ ０．０００６ ０．０００６ ０．０１５０ ０．０１５２ ０．００８２

表３　速度误差方向对构型的影响
Ｔａｂ．３　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ

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 ３０１４３６４．６９３７３０１４２１８．８９６０３０１４３２４．０９２７６０．３３２４６０．３６４５６０．３６８０ ３．３２６２ ３．２５０８ ３．３０７２

标准差 ９０．３１９９ ９０．１１９２ ５７．２７１８ ０．００１５ ０．００１５ ０．００１５ ０．０１６８ ０．０１６７ ０．０１８７
切向 均值 ３０１４３５８．１９６１３０１４２６５．２７０６３０１４２９２．５１７４６０．３３２２６０．３６４７６０．３６７９ ３．３２６１ ３．２５３３ ３．３０７２

标准差 １５８９．６１００ １７２８．１９６７ １６９６．４８４１ ０．０２８２ ０．０２８６ ０．０２８５ ０．３４１０ ０．３３１４ ０．３３７９
法向 均值 ３０１４３５１．６９６３３０１４２５０．５６４６３０１４３２２．４２６１６０．３３２７６０．３６４７６０．３６７８ ３．３２５１ ３．２５２８ ３．３０７２

标准差 １９．１９２６ １９．２２５４ １０．５４６９ ０．０００３ ０．０００３ ０．０００３ ０．００６１ ０．００６０ ０．００８１
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时，误差的方向对构型产生显著影响。切向误差

使构型标准差产生的变化远大于其他两个方向的

误差。切向速度误差增加了卫星的动能，所以构

型产生的扰动更大。因此，航天器发射时需优先

考虑减小切向速度误差。

５．２　误差大小对构型的影响
（１）不同大小的位置误差
因为径向位置误差对构型影响最大，因此在

本节中仅以径向位置误差为例分析误差大小对构

型的影响。

首先以任务周期４年为例，同时向卫星１，２，
３增加正态分布的径向位置误差，误差均值分别
为１００ｋｍ，１０００ｋｍ，构型变化表４所示。

同时向三颗卫星增加径向位置误差时，位置

误差对构型的影响不明显。当误差均值为１００ｋｍ
和１０００ｋｍ时，只考虑均值时构型指标满足要求，
但观察标准差发现，１０００ｋｍ时标准差增大，构型
发散不满足指标要求。

表４　误差大小对构型的影响（周期４年）

Ｔａｂ．４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｅｒｒｏｒｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ（Ｔ＝４ｙｅａｒｓ）

Ｌ１２／ｋｍ Ｌ１３／ｋｍ Ｌ２３／ｋｍ θ１／（°） θ２／（°） θ３／（°）
ｖ１２／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ１３／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ２３／

（ｍ·ｓ－１）

位置

误差

（ｋｍ）

１００
均值 ３０１４４２８．５９０４３０１４４１１．９２４５３０１４０４１．６３１１６０．３２８４６０．３６５１６０．３６９２ ３．３３４９ ３．２６０２ ３．３０７２
标准差 ３１１７．６３５１ ３４１３．７９９０ ３３０６．６２１０ ０．０５５８ ０．０５６６ ０．０５５９ ０．６５３４ ０．６３５７ ０．６７０９

１０００
均值 ３０１５１２５．８６４９３０１５８７９．４６４１３０１１５２４．２２５５６０．２９００６０．３９５３６０．３８２６ ３．４２６０ ３．３２９６ ３．３０７１
标准差 ３１１８１．５３２３ ３４１４５．５９４２ ３３０７２．５０１０ ０．５５８２ ０．５６６５ ０．５５８４ ６．５３６３ ６．３５７７ ６．７０９２

速度

误差

（ｃｍ／ｓ）

１
均值 ３０１４３５８．１９６１３０１４２６５．２７０６３０１４２９２．５１７４６０．３３２２６０．３６４７６０．３６７９ ３．３２６１ ３．２５３３ ３．３０７２
标准差 １５８９．６１００ １７２８．１９６７ １６９６．４８４１ ０．０２８２ ０．０２８６ ０．０２８５ ０．３４１０ ０．３３１４ ０．３３７９

１０
均值 ３０１４４２０．９７９４３０１４４００．９０１６３０１４０１５．２８１３６０．３２７８６０．３６５１６０．３６８９ ３．３３７６ ３．２６１３ ３．３０７２
标准差 １５８９６．８４８４ １７２８３．０５６３ １６９６５．７４７２ ０．２８２５ ０．２８６６ ０．２８５２ ３．４１０３ ３．３１４５ ３．３７９６

　　（２）不同大小的速度误差
因为切向速度误差对构型影响最大，因此在

本节中仅以切向速度误差为例分析误差大小对构

型的影响。

同时向卫星１，２，３增加正态分布的切向速度
误差，误差均值分别为１ｃｍ／ｓ，１０ｃｍ／ｓ，构型变化
如表４所示。

向三颗卫星同时增加相同方向速度误差时，

速度误差对构型的影响不明显。当误差均值为

１ｃｍ／ｓ和１０ｃｍ／ｓ时，只考虑均值时构型指标满
足要求，当误差均值为１０ｃｍ／ｓ时虽然标准差增
大，但由于任务周期短，构型发散程度小，仍然满

足指标要求。

为比较周期４年和１０年时误差大小对构型
的影响，对周期为１０年的情况重复上述仿真，结
果如表５所示。当位置误差为１００ｋｍ和速度误

表５　误差大小对构型的影响（周期１０年）
Ｔａｂ．５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｅｒｒｏｒｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ（Ｔ＝１０ｙｅａｒｓ）

Ｌ１２／ｋｍ Ｌ１３／ｋｍ Ｌ２３／ｋｍ θ１／（°） θ２／（°） θ３／（°）
ｖ１２／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ１３／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ２３／

（ｍ·ｓ－１）

位置

误差

（ｋｍ）

１００
均值 ３０３０３２６．９９６２３０２６８８２．９９９７３０２９９０５．４０９１６０．８１２６６０．９６１１６０．８３７５ ７．１４１１ ７．２８９３ ６．９４３０
标准差 ６６０５．２６２９ ７０１２．６８６８ ６８５８．３７２８ ０．１１３９ ０．１１６９ ０．１１５６ １．３６８２ １．３３１３ １．３９９６

１０００
均值 ３０３０６４１．０９６１３０３２４４３．７４８６３０３２２２８．９１２６６０．７９４５６１．０４７３６０．８８０９ ７．０９４２ ７．３６９７ ７．２１１６
标准差 ６６１８６．７１９５ ７０２７９．３６５３ ６８７２７．０３０２ １．１４２７ １．１７２６ １．１５６９ １３．７１１８１３．３３８２１４．０２８１

速度

误差

（ｃｍ／ｓ）

１
均值 ３０３０２９６．２７４１３０２６３３４．２１０６３０２９６８１．６７２２６０．８１４６６０．９６０２６０．８３３２ ７．１５３９ ７．２８１６ ６．９４３０
标准差 ３３０２．６４６５ ３５１４．７４２４ ３４４３．５９５４ ０．０５７４ ０．０５８３ ０．０５８０ ０．６９７２ ０．６７１０ ０．７０１９

１０
均值 ３０３０３３３．４６４７３０２６９１４．２７７１３０２９９２９．５９０２６０．８１０２６０．９６１１６０．８３７９ ７．１２２８ ７．２９２２ ６．９４３０
标准差 ３３０４３．４６１５ ３５１６６．５３００ ３４４５３．９１２５ ０．５７４７ ０．５８４１ ０．５８０２ ６．９７５９ ６．７１３４ ７．０２３３
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差为１ｃｍ／ｓ时构型满足指标要求；当位置误差为
１０００ｋｍ和速度误差为１０ｃｍ／ｓ时构型不满足指
标要求。当比较任务周期为４年和１０年两种情
况，发现标准差大小随时间增加，任务周期延长

时，大小相等的入轨误差会使构型产生更大扰动。

５．３　三星间相对误差方向对构型的影响
当航天器发射存在入轨误差时，三卫星误差

的相对方向可能会对构型产生不同的影响。下文

将探究相对方向相反的入轨误差对构型产生的影

响。

（１）相对方向相反的位置误差
以任务周期４年为例，分别向三卫星径向、切

向、法向施加均值为１００ｋｍ的正态分布的，相对
方向相同和相反的位置误差，构型变化如表６所
示。

表６　相对位置误差方向对构型的影响

Ｔａｂ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ

Ｌ１２／ｋｍ Ｌ１３／ｋｍ Ｌ２３／ｋｍ θ１／（°） θ２／（°） θ３／（°）
ｖ１２／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ１３／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ２３／

（ｍ·ｓ－１）
同向 均值 ３０１４４０４．３６４８３０１４４７２．５７８８３０１４０４２．１２６２６０．３２８９６０．３６５３６０．３６８９ ３．３３２０ ３．２６２１ ３．３０７４

标准差 ３１１８．７０７５ ３４１３．８５５９ ３３０７．０７２１ ０．０５５８ ０．０５６６ ０．０５５９ ０．６５３６ ０．６３５９ ０．６７０９
反向 均值 ３０１４８８０．７７２５３０１７７９０．７８０４３０３６４０２．１７６６６０．６１５７６０．４５０６６０．６９１８ ３．３３０４ ２．７０１４ ６．５７１９

标准差 ３１１８．７０３５ ３４１３．７７３０ ３３０６．９５１０ ０．０５６２ ０．０５６９ ０．０５６８ ０．６５３６ ０．６３６６ ０．６７１９

　　由于增加的位置误差大小相等，方向相反，构
型标准差相同，反向误差的扰动大于同向误差。

当航天器受到的位置误差相对方向不同时，构型

产生的扰动更大。

（２）相对方向相反的速度误差
分别向三卫星径向、切向、法向施加均值为

１０ｃｍ／ｓ的正态分布的，相对方向相同和相反的
速度误差，构型变化如表７所示。

表７　相对速度误差方向对构型的影响

Ｔａｂ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ

Ｌ１２／ｋｍ Ｌ１３／ｋｍ Ｌ２３／ｋｍ θ１／（°） θ２／（°） θ３／（°）
ｖ１２／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ１３／

（ｍ·ｓ－１）

ｖ２３／

（ｍ·ｓ－１）
同向 均值 ３０１４５６０．５０８０３０１４０９０．９３９２３０１４０１３．５０１６６０．３２４７６０．３６３６６０．３７１０ ３．３５４８ ３．２４９２ ３．３０７０

标准差 １５９１９．０５３４ １７２８３．３２５７ １６９６９．３４７４ ０．２８２５ ０．２８６７ ０．２８５３ ３．４１０６ ３．３１６８ ３．３７９７
反向 均值 ３０５６８７６．７０９７３０８６７５９．７１５３３０１６３５５．１０４０６１．３２６９６１．６２２６６０．９５３２１２．２６４３１４．３６５１ ３．３７８８

标准差 １５９１４．５６３５ １７２８２．０５５９ １６９６９．３１８３ ０．２８２３ ０．２８７８ ０．２８３０ ３．４０８２ ３．３１０１ ３．３７９４

　　由于增加的速度误差大小相等，方向相反，构
型标准差相同，反向误差的扰动大于同向误差。

当航天器受到的速度误差相对方向不同时，构型

产生的扰动更大。

无论是位置误差还是速度误差，当航天器受

到的误差相对方向相同时，误差对构型的影响明

显小于误差相对方向相反时的情况。这也为任务

入轨工作带来一些启示，如果无法减小入轨误差

的绝对值，可以通过使三卫星受到的误差保持相

同方向，减小入轨误差对构型的影响，保证后续任

务顺利完成。

５．４　位置速度误差对构型的影响
入轨位置误差和速度误差通常同时存在，方

向也可能不同，因此下文将分析两种不同方向的

误差同时存在对构型产生的影响。以周期４年为
例，使切向速度误差由 ０５ｃｍ／ｓ逐渐增加至
３ｃｍ／ｓ，并调整径向位置误差的大小，以臂长在
３×１０６±３５×１０４ｋｍ内为标准，记录使构型发散
的位置误差临界点，如图３所示。

由图３可知，速度误差的影响大于位置误差，
对于同一构型，当速度误差增大时，为满足指标要

求需减小位置误差。当速度误差是０５ｃｍ／ｓ，位

００５ 　　　　中国光学　　　 　　　 第１２卷　



图３　位置误差与速度误差的关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｅｒｒｏｒ

置误差将超过５９５ｋｍ时构型发散；当速度误差是
３ｃｍ／ｓ，位置误差超过１６０ｋｍ时构型发散。

６　结　论

　　本文首先介绍了空间引力波探测任务的动力
学模型；运用 ＣＡＤＥＴ法提出了空间引力波探测
任务入轨误差传播方程；进行ＣＡＤＥＴ方法仿真

和ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法仿真，并比较二者结果；以本文
构型为例，运用 ＣＡＤＥＴ方法对入轨误差的影响
进行分析。仿真结果表明：

（１）以ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法结果为标准，ＣＡＤＥＴ法
在１０年任务周期内与其相对误差不超过 ６％，
ＣＡＤＥＴ法可以进行有初始误差情况下的任务过
程的误差传播分析；

（２）在相同环境下完成 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法１０００
次抽样运算平均用时约为１５ｍｉｎ，而ＣＡＤＥＴ法平
均用时不超过１ｍｉｎ，ＣＡＤＥＴ法可以实现任务过
程中对误差传播的快速预测，用时远小于 Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ法。

（３）径向位置误差和切向速度误差分别改变
了卫星的势能和动能，对空间引力波探测任务构

型影响较大。当误差的相对方向相同时，对构型

的影响小于相对方向不同时，可以通过保持误差

方向相同减小入轨误差对构型的影响。当周期为

４年且同时存在两种误差时，位置误差不超过
１６０ｋｍ，速度误差不超过３ｃｍ／ｓ时，构型仍满足
指标要求。
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