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轮控小行星探测器建模及跳跃移动仿真
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  摘 要:小行星探测器在弱引力环境下无法采用传统的轮式机构进行移动。为解决该问题,采用反作用飞轮

对探测器跳跃移动进行控制,并分析了该方案的可行性。根据 Hertz碰撞定律及简化的 Karnopp切向摩擦力模

型,建立了探测器与地面的接触力模型。分析了轮控小行星探测器的起跳过程,给出了探测器静止起跳所需要的

最小飞轮力矩关系。考虑到反作用飞轮存在惯性、粘滞、摩擦等情况,建立了轮控探测器的姿态动力学模型,并对

探测器在均匀重力场下的连续跳跃过程进行了控制策略设计及仿真。结果表明:基于飞轮控制的小行星探测器跳

跃移动在微重力环境下是可行的,且可以通过施加合适的控制力矩维持探测器跳跃的方向及跳跃过程的稳定性。
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ModelingandSimulationofHoppingMotionofWheelControlledAsteroidProbe
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Abstract:Inordertosolvetheproblemthattheasteroidprobecannotmovebytheconventionalwheel
mechanisminthelowgravityfield,thepossibilityofcontrollingprobe’shoppingmovementsbythereactionwheel
isanalyzed.ThecontactforcemodelbetweentheprobeandthegroundisestablishedbasedonHertzlawofcollision
andthesimplifiedKarnoppmodeloftangentialfrictionforce.Afteranalyzingthetake-offprocessoftheprobe,the
minimumtorquerequiredfortake-offfromthestaticstateisgiven.Theattitudedynamicsoftheprobecontrolledby
thereactionwheelisestablishedwithconsiderationofinertia,viscosityandfriction.Thenthecontrollawofthe

probe’scontinuoushoppingprocessundertheuniformgravityfieldisdeigned.Simulationresultsdemonstratethat
thehoppingmovementoftheprobecontrolledbythereactionwheelinmicrogravityisviableandthehopping
processcanbestabilizedbyexertingpropercontroltorque.
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0 引言
随着航天技术的飞速发展,各航天大国开展了

一系列深空探测活动,并将目光投向了太阳系中的

小行星、彗星等小型天体。这些天体数量众多,对人

类研究太阳系和恒星的成因及演化历史,探索生命

起源,获取太空资源具有重要作用[1]。在深空探测

中,小型天体本身的特殊形状导致了其引力场的特

殊性,不能将它们单纯视作中心引力场,因此在航天

器对其接近和着陆的过程中,可以将小型天体视作

多个引力中心的组合,从而精确描述其引力特性[2]。
目前,只有美国“近地小行星交会”(NEAR)探

测器、日本“隼鸟一号”探测器、欧洲太空局“罗塞塔

号”彗星探测器与小行星表面有过直接接触[3-5]。

2000年2月,NEAR探测器在设计任务之外完成了

在“爱神”小行星上的软着陆,获得了宝贵的探测资

料和成果。“隼鸟一号”探测器于2005年11月在

“丝川”小行星表面软着陆并采集了土壤样品。2014
年11月,由“罗塞塔号”彗星探测器释放的“菲莱”探
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测器成功登陆“67P/楚留莫夫-格拉希门克”彗星,但
由于探测器着陆位置不良,导致其在很长时间内处

于休眠状态。另外,美国“黎明号”探测器、日本“隼
鸟二号”、中国“嫦娥二号”探测器也已成功开展了对

小行星的探测任务。其中“嫦娥二号”探测器于

2012年12月成功近距离飞跃“战神-图塔蒂斯”小
行星,实现了中国首次对小行星的近距离观测[6],走
出了中国深空探测极其重要的一步。

研究小行星探测器运动及控制方式能为小行星

探测方案设计提供依据,对深空探测具有重要意义。
目前国内外成功使用的行星表面探测器均为轮式车

型探测器。虽然轮式车型探测器在月球、火星等大

质量天体上的使用获得了成功,但在小行星的微重

力场下,由于探测器车轮与地面之间的接触力非常

小,使车轮打滑而移动缓慢,且在小行星粗糙的表

面,一个小扰动就会使探测器脱离地面,因此,轮式

车型探测器并不适用于小行星表面探测,需要寻求

其他可行的方案。
美国、日本、欧洲各国和地区提出了一种新的行

走方案———跳跃行走,并对其开展了相关研究[7]。
跳跃行走能很好地适应小行星表面的微重力环境。
探测器从小行星表面起跳后,在空中进行弹道运动

并落在另一个位置,从而实现了行走的目的。探测

器在跳跃行走过程中能轻易越过几倍甚至几十倍于

自身尺寸的障碍物,能适应小行星复杂和不可预测

的地形地貌,且探测器的运动范围大,能耗低。因

此,跳跃行走是小行星表面巡游探测比较可行的

方案。
国内外针对探测器在小行星表面跳跃行走的实

现开展了大量研究。如 HANAZAWA等[6-7]设计

了一种辐条轮机构,可在松软的行星表面进行移动;
柏龙等[9]设计了用于小行星探测的跳跃机构,通过

折叠机构将弹性势能转变为探测器弹跳的动能,具
有极强的越障和行走能力;GAJAMOHAN等[10-11]

提出了利用反作用飞轮进行跳跃的立方体模型,可
通过飞轮制动,短时间内获得可使探测器起跳的较

大力矩,但其对起跳后探测器的姿态、跳跃过程的控

制问题没有深入研究;PAVONE等[12-13]设计了一

款仿刺猬机器人,其通过刚性杆与地面接触,并通过

反作用飞轮实现对起跳和移动的控制,但未对机器

人的移动策略进行进一步研究;SHEN等[14-15]针对

探测器在小行星表面的跳跃运动进行了研究,但未

考虑探测器在运动过程中的控制问题。

采用跳跃机构会增加小行星探测器质量及成

本,容易降低探测器可靠性,在不增加额外跳跃执行

机构的情况下,基于反作用飞轮的小行星跳跃探测

器具有结构简单、可靠性强的优势。为此,本文针对

轮控探测器建模及跳跃过程的控制进行研究。

1 跳跃移动原理
目前,对小行星跳跃探测器跳跃机理的研究主

要分为两类:一是通过跳跃机构将挤压力作用于行

星表面,使探测器获得水平速度的弹跳跳跃方式;二
是通过反作用飞轮的加速改变探测器与地面的接触

力,使探测器起跳。

1.1 弹跳跳跃原理

弹跳跳跃的灵感主要来源于将跳跃移动作为主

要移动方式的跳蚤、青蛙、袋鼠等动物。它们一般具

有强壮的下肢,在跳跃时依靠下肢折叠产生弹力,并
利用上肢调整跳跃姿态,以实现跳跃移动[8-9]。

弹跳探测器的跳跃移动需要通过跳跃机构来执

行,其原理为:跳跃机构通过自身折叠储存弹性势

能,积累后迅速释放,使地面支持力增加,同时产生

前向的地面摩擦力,使探测器跃起并向前移动。

图1 弹跳跳跃原理示意

Fig.1 Principleofbouncehoppingmotion

根据不同的工程应用,弹跳探测器所采用的跳

跃机构或运动方式各有不同,但总结其运动特性,可
以得知弹跳跳跃方式有以下几个特点:

1)具有极强的越障能力,可以越过相较于自身

尺寸数十倍的障碍物,落脚面小,能够适应复杂地形

与未知环境。

2)能更好地适应小行星的微重力环境,弹跳行

走过程能耗较小,并能够解决地面摩擦力不足的

问题。
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3)弹跳探测器一般具有较轻的质量和较大的底

面,可有效减小压强,在松软的行星表面跳跃效果

较好。
尽管弹跳跳跃能很好解决探测器在微重力环境

中的移动问题,但由于引入了跳跃机构,增加了探测

器的结构质量,降低了可靠性,且难以在跳跃过程中

对探测器姿态、运动方向进行控制,无法保证其稳定

性,容易发生倾翻,造成仪器及设备的损坏。

1.2 基于反作用飞轮的跳跃原理

基于反作用飞轮跳跃的起跳过程如图2所示,
主要包括:

1)反作用飞轮从初始状态开始加速,随着飞轮

力矩的逐渐增大,为平衡飞轮力矩,地面等效支持力

的作用点将逐渐向探测器起跳支点D 处移动。当

地面支持力完全作用于起跳支点且重力力矩无法与

飞轮力矩相平衡时,与倒立摆起摆时的原理相似,探
测器将绕起跳支点发生转动。

2)当探测器发生倾斜后,重力相对于支点处的

力矩将随倾角的增加而减小,而飞轮仍处于加速状

态,因此探测器将绕其支点加速旋转。此时,探测器

质心的水平速度与竖直速度都将逐渐增加,直到探

测器重力不足以作为以支点D 为圆心的加速圆周

运动的向心力时,探测器跃起。

3)在探测器跃起后,由于其在旋转过程中已获

得了一定的水平及竖直速度,探测器将脱离小行星

表面进行抛体运动。在探测器起跳后,飞轮可以逐

渐减速,提供反作用力矩,使探测器姿态恢复平稳。

图2 探测器起跳过程的二维模型

Fig.2 2Dmodelofprobetakeoffprocess

探测器的成功起跳是在小行星表面进行跳跃探

测的基础。为了研究起跳过程,需要探讨能够使探

测器产生翻滚或跳跃的飞轮力矩最小值,并且需要

知道施加力矩与探测器跳跃瞬间运动参数的关系。
对探测器起跳的二维动力学模型进行分析。根据牛

顿第二定律和动量矩原理,得到飞轮起跳过程中相

对于起跳支点D 的动力学方程,即
IDα··=T-mg×Lcosα
mx··=Ft

my··=Fn -mg

ì

î

í

ï
ï

ïï

(1)

式中:ID 为探测器相对于旋转支点D 的转动惯量,

ID =I+mL2;I 为探测器绕质心的转动惯量;α 为

探测器与地面接触的支点所对应的对角线与地面X
轴负方向的夹角;x··,y··,α··为坐标x,y 及夹角α 的

二阶导数。相应的 T 为飞轮转动时施加在探测器

上的力矩;m 为探测器与飞轮的总质量;g 为小行星

表面的重力加速度;L 为探测器的质心到任意顶点

的距离;ω 为探测器绕支点D 转动时的角速度。
假设探测器两顶点之间的夹角为2β,则由式

(1)可得探测器所需最小起跳控制力矩的公式,即
Tmin>mgLsinβ (2)

  式(2)也是跳跃探测器能够起跳的条件。假设

探测器模型为质量分布对称的均匀立方体,则L 为

立方体半对角线的长度。由式(2)可知:L 越大,则
飞轮起跳所需的控制力矩就越大;同时,探测器起跳

所需的控制力矩也与探测器2个顶点之间的夹角有

关,当L 不变时,该夹角越大,探测器起跳所需要的

飞轮输出力矩也就越大。

2 探测器动力学建模

2.1 探测器姿态动力学模型

将小行星跳跃探测器假设为1个刚性立方体

(见图3),探测器的质量均匀分布,在质心处有三轴

正交安装的反作用飞轮,通过飞轮加速及制动改变

探测器的姿态,实现跳跃移动。
为明确反作用飞轮对于探测器姿态的控制作

用,需要推导飞轮与探测器的姿态动力学方程。根

据欧拉方程可得

dIH
dt =

dBH
dt +ω×H =T (3)

式中:下标“I”代表探测器在惯性坐标系下的时间

导数;下标“B”代表探测器在本体坐标系下的时间

导数;H 为探测器的角动量。
由欧拉方程可以推导得到在系统质心坐标系

Os-xsyszs 下带惯性轮的多刚体姿态动力学方程,
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图3 小行星跳跃探测器三维模型

Fig.3 3Dmodelofasteroidhoppingprobe

即

Iω
·
+ω×Iω+UJwΩ

·
w +ω×UJwΩw =Tb (4)

式中:I为系统关于其质心的惯性张量在系统质心

坐标系下的矩阵;ω 为探测器的角速度矢量在系统

质心坐标系下的矩阵;U 为各动量轮组成的安装矩

阵;Jw 为各动量轮转动惯量组成的对角阵;Ωw 为

各动量轮的转速组成的列阵;Tb 为外力矩在系统质

心坐标系下的分量列阵,Tb=[Tx Ty Tz]T=
rOsX×F,rOsX 为小行星坐标系下探测器质心到与地

面碰撞点的向量,F 为探测器所受的合外力。
探测器内部的3个飞轮是正交安装的,安装矩

阵U 为单位阵,则
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式中:Mk 为飞轮k 的控制输入力矩,k=B,C,D。
通过控制Mk 可执行不同探测器控制策略。

2.2 反作用飞轮模型

反作用飞轮的工作原理是动量矩定理,即星体

的总动量矩矢量对时间的导数等于作用于星体上外

力矩矢量的总和。反作用飞轮通常作为执行机构对

航天器进行姿态控制,本文中反作用飞轮是探测器

姿态控制及跳跃运动的唯一执行机构,即采用飞轮

加速既能使探测器具有运动速度,还可利用其进行

姿态调整和控制。
反作用飞轮系统通常可简化为一阶系统进行控

制,即

Ω(s)
U(s)≈

Km

RJs+KeKm
=

Kw

Tws+1
(7)

式中:Tw=RJ/(KeKm)为飞轮电动机的机电时间

常数;R 为电动机阻抗;J 为反作用飞轮转动惯量;

Ke 为电势常数;Km 为力矩常数;Kw=1/Ke 为飞

轮电动机的增益系数。
轮控系统的实际应用一般更关心反作用飞轮产

生的实际力矩 M 对期望控制信号Tc 的响应,因此

希望将控制器环境生成的期望控制力矩,作为飞轮

的输入(控制)信号进行输入。在飞轮电机的模型中

加入电枢电流反馈,调节电机电枢电流,产生所需要

的电磁驱动力矩,它们之间的关系为

∫KPTc(t)
Km

-Ki(t)
æ

è
ç

ö

ø
÷dt=U(t) (8)

M(s)
Tc(s)=

1
T'ws+1

(9)

式中:Tc(t)为飞轮的期望控制力矩函数;i(t)为电

枢电流;T'w=R/KP;KP 为比例系数。式(9)为力

矩模式飞轮的基本数学模型,可看成1个惯性环节。
对于性能较好的惯性轮,惯性环节的时间常数可达

到毫秒级。本文选取T'w 为0.01s。
本文选用的反作用飞轮性能指标见表1。

表1 反作用飞轮的性能指标

Tab.1 Parameterofreactionwheel

类别 技术指标

转动惯量/(kg·m2) 0.002

最大转速/(r·min-1) 2000

最大输出力矩/(N·m) 0.01

最大角动量/(N·m·s) 0.4

粘性摩擦系数/(N·m·s) 2×10-6

2.3 探测器与地面的接触力模型

由于在飞轮加速使探测器起跳的过程中需要计

算碰撞时间和碰撞力等信息,而传统的瞬间碰撞模

型无法揭示这些信息,因此采用等效弹簧阻尼模型,
将探测器与地面之间的接触等效为1个弹簧阻尼模

型。在等 效 弹 簧 阻 尼 模 型 中,法 向 受 力 由 基 于
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Hertz定律和非线性阻尼函数的非线性弹簧-阻尼

模型计算得到[16-17]。切向力由简化的 Karnopp摩

擦力模型计算得到[18]。
探测器与地面的法向碰撞力用弹簧接触力来描

述,由Hertz定律确定力的大小,用阻尼系数表征接

触过程的能量损失。基于Hertz定律和非线性阻尼

函数的非线性弹簧-阻尼模型表达式为

Fn =k· δ
3
2 +c·δ

·
(10)

k=
4
3
1-ν21
E1

+
1-ν22
E2

æ

è
ç

ö

ø
÷

-1 R1R2

R2-R1
(11)

c=31-e2( )k δ
3
2/4v0 (12)

式中:k为等效接触刚度,单位为 N/m2;Ri 为两接

触面的曲率半径;Ei,νi 分别为两物体的弹性模量、
泊松比;c 为阻尼系数;e 为恢复系数;v0 为撞击点

法向初始相对速度;δ为撞击点法向穿透深度;δ
·

为

撞击点法向相对速度。
为描述探测器的切向碰撞力,需要考虑到探测

器在跳跃过程中可能发生的粘滞与滑动两种运动状

态,因此引入简化的Karnopp模型对探测器切向摩

擦力进行描述。Karnopp首先定义了一个速度转换

容限VD,当切向速度小于VD 时,将探测器状态视

为粘滞,否则为滑动状态。因此,针对简化后的切向

碰撞力为

Ft=

-μFn
vt

vt
, vt ≥VD

Fe, vt <VD,Fe <Fs

Fs
Fe

Fe
, vt <VD,Fe ≥Fs

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(13)

式中:Fs =μ0Fn 为静摩擦力。

3 探测器控制过程及控制律设计
跳跃探测器在小行星表面的跳跃运动主要依靠

其内部的飞轮来驱动,飞轮的控制力矩是整个跳跃

系统的控制输入。在开环条件下,探测器能在一定

程度上适应地形变化,但探测器的路径会与预定的

路径有较大偏差,无法准确到达预定地点进行探测。
通过合理的控制算法控制飞轮的输入力矩,就能够

控制飞轮的转速和角加速度,实现对探测器跳跃的

速度、方向等的控制,实现探测器对行星表面多个预

定地点的准确到达。在整个探测过程中,需要控制

探测器的速度不能过大,防止由于速度超过小行星

逃逸速度而脱离小行星的引力场,也要注意飞轮的

饱和及卸载问题。另外,跳跃探测器从地面跃起后,
由于其具有初始旋转速度,会在空中进行旋转和翻

滚。如果不对其进行控制,则探测器落地时随机的

姿态会使下次跳跃变得十分复杂。因此,在实际应

用中期望每次都以固定的姿态及角速度落回地面,
这就需要在每次探测器跳跃的过程中通过飞轮的控

制来调整其姿态,以控制探测器落地姿态。
探测器起跳或与地面发生碰撞后,均会产生一

定的角速度。若探测器内部角速度具有耦合时,探
测器还可能具有角加速度,这会使探测器的姿态运

动变得复杂,不利于探测器的控制,因此主要在探测

器滞空时对探测器姿态进行调整。
为了对探测器进行姿态稳定控制,需要引入探

测器本体坐标系与目标姿态坐标系间的误差四元数

Qe =[qe0 qe]T ∈R4×1,假设小行星本体系下的探

测器当前姿态四元数为Q,目标姿态四元数Qf =
[qf0 qf]T,则误差四元数

Qe =Q-1Qf (14)
式中:Qe 满足的约束条件为

qe0
2+qe1

2+qe2
2+qe3

2=1 (15)
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  目标姿态四元数可根据不同的姿态任务确定,
当前姿态四元数可由姿态测量系统测量得到。假设

探测器当前的姿态角速度为ω,目标角速度为ωf,
均定义在航天器本体坐标系中,则定义误差角速度

ωe =ω-ωf (17)

  将式(17)代入式(4),可得到误差动力学与运动

学方程,即
(ωe +ωf)× [I(ωe +ωf)+JwΩw]+

Iω
·
e +Iω

·
f +JwΩ

·
w =Tb (18)

Q
·
e =
1
2G
(ωe)Qe (19)

式中:G(ωe)=

0 -ωex -ωey -ωez

ωex 0 ωez -ωey

ωey -ωez 0 ωex

ωez ωey -ωex 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

。

本节中探测器的姿态机动控制问题就是在给定

目标姿态四元数下,设计控制律使得当前姿态四元

数在系统存在参数摄动及外界干扰的情况下,能在
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有限时间内Qe→[±1 0 0 0]T,ωe→0。
为了达到更好的控制效果,考虑到飞轮惯性环

节及克服摩擦力矩的干扰,本文在控制环节采取的

控制率为

Mc =-KL k1qesgn(qe0)+k2ωe +k3∫qedt( ) (20)
式中:KL 为控制器的回路增益矩阵;k1,k2,k3 分别

为比例、微分、积分控制项。经调试,k1=0.02,k2=
0.09,k3=0.0001。

4 跳跃移动仿真校验
为验证探测器基于反作用飞轮进行跳跃移动方

案的可行性,需要对其跳跃过程进行仿真。假设探

测器飞轮通过施加控制使探测器起跳后保持匀速前

进,仿真条件设置如下。

1)小行星表面环境及物理参数。根据现有的小

行星 环 境,假 设 小 行 星 表 面 重 力 加 速 度 g =
0.001m/s2,逃逸速度vescape=2.5m/s,探测器与小

行星表 面 摩 擦 系 数μ=0.45,静 摩 擦 系 数μ0=
0.47,恢复系数e=0.95,刚度系数K=0.5GPa。

2)探测器的基本参数。质量为5kg,转动惯量

I=diag([0.055 0.055 0.055])kg·m2,探测器

边长2l=0.4m。沿探测器3个飞轮转轴施加的最

大飞轮力矩大小Tc=0.01N·m。

3)仿真初始条件。探测器初始角速度 ω0=
[0 0 0]Trad/s,反 作 用 飞 轮 初 始 转 速 Ω =
[0 0 0]Trad/s,探 测 器 初 始 姿 态 参 数 Q =
[1 0 0 0]T。

图4为通过飞轮加速起跳后的探测器质心运动

轨迹。由图可见,对反作用飞轮施加控制,可实现探

测器在小行星表面跳跃行走。行走过程仿真时间为

800s,得到探测器的起跳时间为3.16s,跳跃的最

大高度为1.33m。
探测器质心高度变化如图5所示。从图中可以

清晰看出探测器每一次跳跃的过程。探测器在起跳

后达到了最高跳跃高度,继续跳跃移动后,其滞空时

间与跳跃高度逐渐减小,直至达到稳定的前向跳跃。
探测器各方向速度分量随时间的变化情况如图

6所示。图中:水平方向速度分量vx 与vy 的变化曲

线形状为阶梯形。由于跳跃探测器在空中飞行时只

受到法向重力作用,切向受力为0,因此速度大小和

方向都未发生改变。但当探测器与地面发生碰撞

时,在水平方向上受到了摩擦力的作用,使质心水平

图4 探测器质心运动轨迹

Fig.4 Trajectoryofprobecentroid

图5 探测器质心高度变化

Fig.5 Variationofprobe’scentroidheight

图6 探测器质心速度变化

Fig.6 Variationofprobe’scentroidvelocity

速度在短时间内发生了较大变化;竖直方向速度分

量vz 的曲线为锯齿形,这是因为在空中飞行时探测

器受到的重力作用、与地面碰撞时受到竖直方向接

触力的作用导致的。由于与地面碰撞的时间很短,
因此每次碰撞时质心速度和角速度均会出现突变。

由以上结果可看出,小行星探测器可以仅通过

飞轮在小行星表面微重力的环境下实现跳跃移动。
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对跳跃时的探测器姿态施加控制,可维持或改变跳

跃方向,达到向不同方向移动的目的。由于每次跳

跃的距离及跳跃高度相对稳定,使用反作用飞轮与

使用弹跳机构的跳跃移动相比,可以更好地对探测

器的飞行姿态及跳跃过程施加控制,更适合于微重

力环境下的小行星探测任务的执行。

5 结束语
本文针对小行星探测器跳跃行走方案的动力学

和控制策略开展研究。分析了国内外小行星跳跃探

测器的发展现状,建立了跳跃探测器的动力学模型,
给出了反作用飞轮在探测器跳跃移动中所需提供的

最小力矩,设计了探测器姿态控制律,进行了仿真检

验。结果表明:探测器能进行完整的姿态控制过程,
可以执行小行星表面的探测任务。对跳跃探测器跳

跃行走过程进行了仿真,探测器通过反作用飞轮加

速提供的力矩产生跳跃运动,验证了方案的可行性。
考虑到小行星表面的地形变化及非均匀的重力场环

境,未来将研究跳跃探测器在不同地形环境及非均

匀重力场下的跳跃运动,针对不同地形下所采取的

跳跃移动策略及相应的控制方法进行设计,以满足

不同条件下小行星着陆探测任务的需求。
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