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用于引力波关键技术验证的

近地低成本商业卫星设计

陈　琨，蔡志鸣，侍行剑，邓剑峰，余金培，李华旺
（中国科学院 微小卫星创新研究院，上海 浦东新区 ２０１２０３）

摘要：地面引力波探测由于受到地表振动、重力梯度等噪声以及试验尺度的限制，探测频段被限制在１０Ｈｚ以上，而对于
更大特征质量和尺度的波源，探测频段主要在中低频段（０１ｍＨｚ～１Ｈｚ）。因此，为避免地面干扰，需要在空间进行探
测。由于引力波信号微弱，探测精度极高，针对空间引力波探测，国际上提出了以ＬＩＳＡ为代表的空间引力波探测计划，
国内中国科学院也提出了太极计划。然而，国内外的引力波探测卫星计划，对卫星的技术指标、设计复杂性和成本均提

出了极高要求，短期之内难以实现。针对这一现实情况，本文参考 ＬＩＳＡｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ的设计思路，设计一颗近地低成本商
业卫星，针对引力波探测关键技术的验证需求，进行卫星任务需求分析及结构、热控、姿态控制等关键技术分析，提出商

业化的低成本技术验证初步设想，希望能对空间引力波探测卫星总体设计提供一定借鉴。
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１　引　言

　　２０１６年２月１１日，美国地面激光干涉引力
波天文台（ＬＩＧＯ）公布了直接探测到引力波的结
果，证实了爱因斯坦广义相对论关于引力波存在

的预言［１］。地面探测到引力波的消息极大地刺

激了全世界对引力波探测及研究的热情，并且开

创了一个新的研究方向———引力波天文学。引力

波为人类进一步探索宇宙的起源、形成和演化提

供了一种全新的观测手段，开创一个全新的观测

宇宙的窗口，包括从宇宙大爆炸到黑洞，从中子星

到白矮星双星，从宇宙的拓扑缺陷到暗物质暗能

量等［２３］。

地面引力波测量由于受到地表振动、重力梯

度等噪声以及试验尺度的限制，探测范围主要集

中在高频段，频段被限制在１０Ｈｚ以上。为避免
地面干扰，实现更大特征质量和尺度、频段集中在

中低频段（０１ｍＨｚ～１Ｈｚ）的波源探测，空间引
力波探测是唯一选择［４５］。

国际上，最早的空间引力波探测项目是２０世
纪９０年代欧洲航天局（ＥＳＡ）发起的美国航空航
天局（ＮＡＳＡ）参与的 ＬＩＳＡ（ＬａｓｅｒＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ
ＳｐａｃｅＡｎｔｅｎｎａ）项目，也是２０余年来国际上发展
最成熟的空间引力波探测计划。ＬＩＳＡ由三颗绕
太阳旋转的卫星组成，三颗星成等边三角形编队，

三颗星两两相距五百万公里，质心落在地球轨道

上，落后地球２０°，工作频段为０１ｍＨｚ至１Ｈｚ。
后来由于ＮＡＳＡ的退出和欧洲经费预算的缩减，
ＬＩＳＡ发展成为ｅＬＩＳＡ（ｅｖｏｌｖｅｄＬＩＳＡ）项目，同时将
臂长缩短为一百万公里［６］。ｅＬＩＳＡ的技术演示项

目ＬＩＳＡＰａｔｈｆｉｎｄｅｒ已于２０１５年１２月成功发射，
并取得了超预期的结果。２０１７年６月，ＮＡＳＡ重
新与ＥＳＡ合作，将 ｅＬＩＳＡ改回 ＬＩＳＡ，将臂长调整
为二百五十万公里，计划于２０３４年发射。此外，
国际上其它国家或组织还提出了空间激光干涉引

力波探测项目，如以低频精密测量和引力波探测

为科学目标的ＡＳＴＲＯＤ计划；主要科学目标面向
中质量黑洞以及黑洞的宇宙学成长的ＡＬＩＡ；瞄准
宇宙早期残留引力波的 ＢＢＯ计划和 ＤＥＣＩＧＯ计
划等，这些项目由于设计指标要求极高，目前尚未

启动［７９］。

我国在空间引力波探测领域起步较晚，２０１６
年，经过多年的酝酿、调研和积累，中国科学院正

式提出并启动了我国空间引力波探测“太极计

划”［５］。中山大学也提出了天琴计划，然而天琴

轨道为绕地轨道，臂长约为十七万公里，只能探测

频段偏高的波源，且难以避免地月系统对其稳定

性的影响以及太阳保持热辐射稳定性的影响［１０］。

由于引力波信号极其微弱，相对强度为１０－２０

量级左右［４］，这一极弱信号的探测对最尖端的科

学技术和工程实施都提出了极高的挑战。无论是

ＬＩＳＡ还是太极方案，为保证如此高精度的系统能
在轨正常工作，在卫星技术指标、设计复杂性和成

本方面均提出了极高要求，而现有的条件难以实

现。

近年来，低成本的商用卫星发展迅速，通过低

成本的商用卫星元器件，采用成熟的商用微纳卫

星平台，实现卫星技术的在轨验证已成为一种成

本低、周期短、效率高的研究方案［１１］。本文基于

低轨近地商用卫星的设计思路，参考 ＬＩＳＡＰａｔｈ
ｆｉｎｄｅｒ设计方案，进行引力波探测任务的初步设
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计，并提出对关键技术低成本的在轨验证设想，希

望能对后续空间引力波探测卫星总体设计提供一

定借鉴。

２　科学技术及任务需求

　　根据广义相对论理论，空间引力波探测可以
利用自由悬浮的检验质量作为传感器，来感知当

引力波经过时时空结构所产生的微小变化。这一

过程可以从以下两个不同角度的描述来阐释：

（１）引力波引起光在两检验质量间传播时间的改
变。当引力波经过时，会引起光在两个检验质量

间往返时间发生变化，根据 ＬＩＳＡ分析，若经过的
引力波相对强度为１０－２０量级左右，在探测敏感频
段，即使卫星间相距五百万公里，当引力波经过时

产生的距离变化仅为几十皮米量级，这对激光干

涉测量系统提出了极高的要求。（２）引力波引起
两检验质量间加速度梯度的改变。根据 ＬＩＳＡ分
析，若经过的引力波相对强度为１０－２０量级左右，
在探测敏感频段，引力波引起的两检验质量间相

对加速度变化在 １０－１５ｍｓ－２／Ｈｚ１／２量级。基于上
述分析，中国科学院提出的太极计划最终指标为

在探测频率范围（０１ｍＨｚ～１Ｈｚ）内，激光干涉
仪测量精度达到 ｐｍ／Ｈｚ１／２量级，加速度变化测量
精度达到１０－１５ｍｓ－２／Ｈｚ１／２量级［４，１２１３］。

因此，在空间进行引力波探测，其基本原理是

利用检验质量的间距作为传感器，将引力波信号

转化为检验质量间距变化的信号，再利用高精度

的激光干涉仪对这个距离变化进行读出。但是空

间环境中存在太阳辐射光压、太阳风及宇宙射线

等各种非保守力，以及卫星轨道和姿态控制等作

用引起的加速度对检验质量产生的扰动，同样会

引起检验质量间的距离变化，因此，为了避免上述

因素的干扰，需要通过惯性传感器提供检验质量

相对卫星的位移信号，并在此基础上采用无拖曳

控制技术反馈卫星姿态调整信号，通过卫星上的

微推进器实现多维运动控制，达到抵消非保守力

的目的，保证检验质量自由悬浮，实现激光干涉测

距系统对引力波信号的有效探测。

然而根据现有的工程能力，要在轨实现太极

计划所要求的干涉仪及惯性传感器具有的极高的

精度指标，在经费投入成本、研发周期等方面，均

存在极大困难。为此，一个可行的思路是借用快

速发展的低成本商用元器件，结合目前较为成熟

的微纳卫星平台，设计一颗低成本的近地商业卫

星，以实现部分关键技术的初步验证为优先目标，

简化卫星设计，降低技术实现难度，积累技术基

础，再循序渐进向空间引力波探测卫星发展。

３　任务需求分析

３．１　轨道分析及设计
根据引力波探测目标，最佳轨道应为远离地

球的日心轨道，其太空环境较为稳定，受到干扰更

小。但考虑到发射成本、研发经费等现实问题，以

及考虑技术验证的首要目标，设计一颗近地轨道

的商业卫星进行初步技术验证是一项更为经济合

理同时见效快的选择。

卫星设计首先应考虑轨道设计，由于星上需

要搭载惯性传感器，轨道偏心率会影响卫星对地

面向心加速度的波动，轨道偏心率应越小越好，因

此选择圆轨道能更好地降低干扰。

在近地轨道上，太阳同步轨道的空间环境较

为稳定。太阳与卫星轨道面夹角变化较小时，有

以下几项优点：（１）光压对卫星的作用方向较为
稳定，有利于减少有效载荷测量方向的光压影响；

（２）阳光对卫星的照射方向较为一致，有利于卫
星能源设计，减轻卫星重量；（３）卫星外热流环境
较为稳定，利于有效载荷的高精度温控设计。因

此选择太阳同步轨道。

在近地轨道上，卫星对降交点地方时无特别

要求，考虑卫星能源设计，选择光照条件良好的上

午６：００晨昏轨道，可以大幅度减少太阳帆板面积
和蓄电池容量，同时保证空间外热流较为稳定。

卫星在近地轨道上所受非保守力来源主要有

大气气阻、太阳光压和引力梯度波动。通过 ＳＴＫ
仿真，分析不同轨道高度时卫星的速度参数，并结

合大气密度平均值数据，计算不同敏感轴方向及

轨道高度下，一平米迎风面所受到的大气阻力，结

果如表１所示。
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表１　大气阻力分析
Ｔａｂ．１　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ

轨道高度／ｋｍ ５００ ５５０ ６００ ６５０ ７００

大气密度平均值／（ｇ·ｃｍ－３） ９．２１×１０－１７ ３．７９×１０－１７ １．７５×１０－１７ ９．１８×１０－１８ ５．５０×１０－１８

速度／（ｋｍ·ｓ－１） ７．６１３ ７．５８５ ７．５５８ ７．５３１ ７．５０４
大气阻力／（Ｎ·Ｈｚ－１／２） ５．８７×１０－６ ２．４０×１０－６ １．１０×１０－６ ５．７３×１０－７ ３．４１×１０－７

对应加速度／（ｍ／ｓ２／Ｈｚ１／２） ３．９１×１０－８ １．６０×１０－８ ７．３３×１０－９ ３．８２×１０－９ ２．２７×１０－９

　　从表中可以看出，轨道高度越高，空气越稀
薄，受到的大气气阻也越小，但同时对卫星的元器

件等级要求也越高。通常对于商业卫星，元器件

等级相对较低，在７００ｋｍ以上容易受到空间单粒
子效应影响。而轨道太低，大气气阻的干扰增加，

影响测量精度。因此轨道高度推荐选择 ５００～
７００ｋｍ。

图１所示为卫星不同方向上受到的大气气阻
值，可以看到，在对地方向受到的气阻最小，比卫星

飞行方向低两个数量级，因此在技术验证中，只考

虑检验质量敏感轴对地方向受到的非保守力干扰。

图１　卫星不同方向上受到的大气气阻
Ｆｉｇ．１　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃ

ｔｉｏｎｓ

卫星在太阳同步圆轨道上不同方向上受到太

阳光压如图２所示。为保证卫星能源，太阳光压
干扰难以避免，但量级较小，在测量频段内的影响

可忽略不计。

对检验质量来说，同时受到地心的重力梯度

以及飞行器微形变带来的内部各部件距离变化引

起的星内引力梯度即自引力梯度的影响，两者之

和可称为引力梯度干扰。通过分析计算，由于星

体质心和检验质量块质心之间距离相对变化引起

的自引力梯度干扰为１０－１０ｍ／ｓ２／Ｈｚ１／２量级。进

图２　卫星不同方向上受到的太阳光压
Ｆｉｇ．２　Ｓｕｎｒａｙｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

行轨道设计时可以忽略此项非保守力源。

卫星所受引力梯度波动对轨道设计影响较

小。在近地轨道，外部重力梯度波动无法控制，对

于自引力梯度波动，通过设计星内无活动机构，无

展开帆板控制，同时通过卫星的结构热控设计结

合精密装配，保证星体质心和检验质量块质心之

间距离相对变化小于０１ｍｍ。
３．２　姿态需求分析

卫星姿态指向应尽量避免检验质量敏感轴与

太阳光压、大气气阻耦合。根据轨道分析，检验质

量敏感轴在对地指向时比敏感轴指向大气气阻方

向时所包含的大气气阻干扰力加速度要高，且对

地指向下卫星外热流和光照环境更为稳定，因此

选择卫星姿态为对地指向。

卫星轨道设计为太阳同步晨昏轨道时，太阳

方向与卫星轨道面的夹角呈周期性变化。对于技

术验证商业卫星，科学需求对卫星指向精度要求

较低，以成熟的 ＷＮ１００微纳卫星平台指标为例，
卫星可实现指向误差优于１°，分析敏感轴为对地
指向时，考虑太阳光压和大气气阻对飞行器的扰

动加速度沿敏感轴的分量，计算耦合进入敏感轴

的测量误差。此时太阳光压干扰对系统测量的误
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差影响如图３所示。

图３　敏感轴对地指向时的太阳光压干扰
Ｆｉｇ．３　Ｓｕｎｒａｙｐｒｅｓｓｕｒｅｎｏｉｓｅｗｈｅｎｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｉｓｐｏｉｎｔ

ｉｎｇｔｏｔｈｅｅａｒｔｈ

图４　敏感轴对地指向时的大气气阻干扰
Ｆｉｇ．４　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇｎｏｉｓｅｗｈｅｎｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｉｓ

ｐｏｉｎｔｉｎｇｔｏｔｈｅｅａｒｔｈ

　　测量敏感轴对地指向时，迎风面方向的大气
气阻对飞行器的扰动加速度不耦合进入敏感轴测

量误差，引入指向误差影响大气气阻受力面的干

扰，耦合进系统测量的干扰如图４所示。
为满足卫星指向误差需求，通常要求卫星姿

态测量误差比指向误差小一个量级，即要求卫星

姿态测量误差低于０１°。对于 ＷＮ１００平台，测
量误差可优于００５°。

为提升残余加速度测量水平，需要尽量减少

卫星抖动引起的向心加速度。而卫星抖动引起的

向心加速度受到检验质量质心和卫星质心之间距

离变化的影响。质心偏差引起的自引力梯度波动

干扰可由下式表示：

ｄａ＝－２ＧＭ
ｒ３
ｄｒ＝－ ２ＧＭ

（Ｒｅ＋ｈ）
３ｄｒ， （１）

其中，ＧＭ为常数，其值为３９８６００４×１０１４ｍ３／ｓ２，
地球半径Ｒｅ＝６３７８１４ｋｍ，ｈ为瞬时卫星轨道高
度，ｄｒ为质心偏差。

对于ＷＮ１００平台，卫星稳定度指标可达到
００５°／ｓ，在此指标下，检验质量质心与卫星质心
产生的瞬时距离变化小于０１ｍｍ时，引起的自
引力梯度波动干扰在可接受范围内。

３．３　光照及外热流分析
在选择的６∶００ＡＭ太阳同步轨道下，仿真分

析了６个月内太阳光与轨道面之间的夹角（β角）
的变化情况，如图 ５所示，变化范围约为 ７３°～
９０°，每年有３个月为全光照。

图５　６个月内太阳光照角的变化情况
Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓｕｎｌｉｇｈｔａｎｇｅｌｉｎｓｉｘｍｏｎｔｈｓ

　　定义卫星的飞行方向为 ＋Ｘ方向，＋Ｚ方向
为对地方向。此轨道指向下，－Ｙ面为光照面，有

利于整星能源的获取，保证科学实验任务期间能

源的充足供给。
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根据光照情况，以商业微纳卫星规则的六面

形结构来计算卫星６个方向的外热流，定义卫星
表面辐射特性为太阳吸收率 α，值为０２，发射率
ε为０８。外热流仿真模型及各面平均热流统计
如图６、７所示。

图６　外热流仿真模型示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｅｘｔｅｒ

ｎａｌｈｅａｔｆｌｕｘ

图７　各面热流（Ｗ／ｍ２）分布情况

Ｆｉｇ．７　Ｈｅａｔｉｎｇｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（Ｗ／ｍ２）ｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｓｕｒｆａｃｅｓ

从图７可以看出，卫星６个面的平均外部辐
射热流相对比较稳定，其中－Ｙ面为向阳面，平均
外部辐射热流最大，其中 ＋Ｙ方向的热流波动最
小，是散热面首选方向。

４　卫星平台关键技术分析

４．１　超稳结构关键技术
引力波激发的测量信号极其微弱，为尽量减

少结构形变引起的误差以及卫星自身引力场对检

验质量产生的引力干涉，对商业卫星结构设计提

出了超稳的要求［１４］。由于在地面难以验证卫星

在轨的结构变化，可以通过商业卫星在轨测试，得

到准确的数据，为高精度自引力的仿真及无拖曳

控制精度分解提供帮助。

自引力梯度与卫星的质量分布直接相关，卫

星装配精度、单机质量分布、结构变形等偏差因素

都会影响星内的自引力噪声水平。由于卫星单机

设备、结构部件以及电缆等组件的质量并非均匀

分布，形状也不都规则，因此在进行飞行器的自引

力分析时，需将单机设备、结构部件等离散化处理

为不同尺寸和质量的单元，采用有限元方法进行

计算。在此基础上将自引力分析和构型布局进行

多次迭代，并需要通过实际测量星上单机质量分

布代入模型，使自引力分析结果更为准确。

科学探测中，卫星的质心、航天器自身引力平

衡中心与检验质量中心的偏差越小，可实现的探

测精度越高。在设计及实施过程中，通过仿真分

析结合实际布局设计和配重实现。利用三维模型

和有限元仿真技术分析卫星质心、自引力中心与

检验质量中心的位置，并预设配重的大小、重量和

安装位置，根据与检验质量距离的远近程度分层

布置。在实际工程实施中，根据所有装星部组件

实际的检测结果，尤其是质量及质量分布，对三维

模型和有限元仿真模型进行修正，对配重的大小、

重量和分布进行适当调整。

商业卫星的初步结构设计理念与微纳卫星

ＷＮ１００平台设计理念类似，卫星为板式结构，但
考虑到尽量减少结构形变，在实际研制时需要使

用热膨胀系数远小于常规材料的低热膨胀系数材

图８　卫星初步构型示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｃｏｎ

ｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
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料，初步估算为 １０－７／Ｋ量级。卫星初步构型如
图８所示，卫星内部单机布局围绕惯性传感器中
心的检验质量块中心布局，核心载荷（即载荷测

量核心部件）在星体内部中央，通过隔板形成一

个封闭的内部空间，便于实施高精度温控。通过

仿真分析可知，卫星垂直运载转接环方向一阶模

态大于１５０Ｈｚ，平行转接环两个方向一阶模态均
大于３０Ｈｚ，满足常规运载发射要求。
４．２　高稳定度温控技术

引力波观测科学任务对载荷的温度控制提出

了很高的要求。因此卫星需考虑实现高稳定度温

控方案的近地在轨验证，进而确保技术方案及指

标的可行性。针对这一需求，拟采用考虑扰动影

响及温度反馈的高效控制方法，结合主动温控与

被动温控，对整星进行分级温控，以期实现核心载

荷外围环境的高温度稳定性。

卫星考虑采用三级温控策略，三级温控为常

规的单机温度需求，针对常规的卫星星内星务单

机的温度指标进行设计，热控方案以被动为主，主

动为辅，通过多层隔热组件、导热硅脂、热控涂层

等实现。

二级温控主要考虑载荷非核心区域的温度稳

定性。热控方案采用主动热隔离，同时强化热交

换，进行主动精密温控，具体通过采用热网布局、

测温监测、闭环控制等手段来实现。首先，热网络

布局中，采用加热丝进行整个载荷舱布局，并对加

热丝表面喷涂热控涂层，同时对舱板的非面向载

荷侧进行多层的包覆，形成单向性“红外笼”热网

布局。其次选用高测温精度的测温元件，通过均

图９　载荷舱热控方案设计示意图
Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｃｈｅｍｅｏｆ

ｐａｙｌｏａｄｍｏｄｅｌ

匀性测点布点设计，实现测温系统的布局。最后

通过星务采集，实现闭环控制。图９所示为载荷
舱热控方案设计策略实施示意图。

一级温控对象为载荷的核心区域，对于核心

区域的温控，一方面考虑全核心区域载荷的多层

包覆，另一方面通过高精度的温度测量和反馈实

现内部主动闭环精密温控。同时针对核心区域的

数据信号电缆进行热隔离，通过多层热包覆，实现

电缆在载荷工作期间内的温度均匀性指标要求。

４．３　无拖曳控制与微推进器关键技术
由于空间引力波为极微弱信号，为保证测量

精度，消除卫星受到的非保守力的干扰就显得尤

为重要。空间中太阳及行星的引力作用，光压、太

阳风等各种非保守力，均会对检验质量产生干扰，

需要通过无拖曳控制技术尽可能降低干扰。利用

商业卫星实现在轨无拖曳技术验证的基本思路是

利用惯性传感器的检验质量作为惯性参考基准，

当卫星受到外部非保守力扰动时，检验质量块与

航天器平台产生相对位移，惯性传感器将该位移

信号作为输入反馈给无拖曳控制系统，控制星上

的微推力器，以抵消外部扰动产生的力和力矩。

根据ＬＩＳＡ方案，对于三星组成的空间引力波
探测星座，现阶段有在星与星之间形成两条或三

条激光干涉臂的两种方案。对于两条干涉臂方

案，对应其中两颗卫星可包含一个检验质量，对于

３条干涉臂方案，每颗星均包含两个检验质量。
在两个检验质量的设计方案中，需要考虑检验质

量１相对于惯性传感器的位置和 ３个转动自由
度，检验质量２相对于惯性传感器的位置和转动，
卫星对于检验质量沿激光方向平面内的位置和转

动，光学系统的呼吸角等多项变量，每颗卫星至少

包括１９个自由度，这对无拖曳控制系统的控制算
法和方案提出了很大挑战［１５１６］。而对于低成本

商业卫星而言，任务的关键并不在于保证高指标

的控制精度及推力精度，而在于验证无拖曳控制

算法及微推进执行器的工作状态，以实现无拖曳

控制，控制回路框图如图１０所示。
无拖曳控制分系统可由姿态敏感器、执行机

构和控制器组成。姿态确定方案采用星敏感器＋
陀螺高精度定姿与太阳敏感器＋磁强计粗定姿相
结合的方案，姿态敏感器包括：星敏感器、模拟太
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阳敏感器、数字太阳敏感器、三轴磁强计和陀螺组

件；执行机构为微推进器系统。为增加可靠性，可

考虑搭载三轴磁线圈和反作用轮作为常规备份方

案。

图１０　无拖曳控制回路框图
Ｆｉｇ．１０　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｄｒａｇｆｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌ

　　无拖曳控制与惯性传感器和微推进器之间为
强耦合关系，惯性传感器一方面作为无拖曳控制

系统的测量设备，用来提供平台与检验质量之间

的高精度相对位移与相对姿态信息输入；另一方

面作为无拖曳控制系统的执行机构，根据算法输

出指令提供非敏感轴方向的静电悬浮控制力，通

过微推进器为平台提供精准的推力补偿。

微推进器的最大推力和精度直接影响卫星的

定轨精度以及姿态控制精度，参考ＬＩＳＡ的任务分
析［１７］，大气阻力和太阳光压对卫星影响较大，干

扰力约在１０μＮ量级。为消除该干扰，每个微推
进器的最大推力至少需要达到１０μＮ。同时为实
现实时定轨，参考 ＬＩＳＡ，应要求微推进器分辨率

小于等于 ０１μＮ，噪声水平在 ０１μ 槡Ｎ／Ｈｚ
［６］
。

因此为实现科学任务，需设计高分辨率、低噪声水

平的微推方案，如 ＬＩＳＡｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ便搭载了高分
辨率的电推和胶体微推以实现无拖曳控制。

５　结　论

　　空间引力波探测可以为天文学和宇宙学开拓
一个全新的观测窗口，为人类探索宇宙提供全新

的观测手段，然而由于引力波信号极其微弱，直接

测量非常困难，对空间卫星技术和精密测量提出

了极大挑战。为降低成本并快速实现关键技术验

证，本文设计一颗近地低成本的商业卫星，针对引

力波部分关键技术的验证需求提出了基于成熟微

纳平台的商业卫星方案，进行了任务设计需求分

析如轨道分析、姿态分析、空间环境分析等，并针

对商业卫星实现超稳结构、高精度热控、无拖曳控

制三项关键技术验证提出了初步设想。希望上述

工作能对引力波探测卫星的任务分析及关键技术

验证提供思路，并为未来的空间引力波探测卫星

总体设计提供参考与借鉴。
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