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充液自旋航天器姿态转换机动及控制研究

岳宝增

（北京理工大学理学院力学系，北京　１０００８１）

摘要　建立了充液航天器动力学模型并考虑液体燃料粘性边界层效应．推导了采用脉冲推进实现航天器姿

态转换的等效反馈控制力矩增益系数．确定了航天器穿越分支线完成预期姿态定向的脉冲推进控制方案．

由于存在能量耗散，航天器完成姿态再定向机动后将绕主轴做正向或负向自旋，航天器相对于角动量随体

坐标系的最终定向不能预先确定．研究结果表明，采取脉冲推进控制策略所完成的姿态转换机动可以使航

天器实现最终所期望的姿态定向．

关键词　充液航天器，　全局姿态机动，　再定向，　脉冲推进

引 言

航天器在发射及提升轨道过程中，推进器将和

航天器一起绕着小轴自旋以增加系统的稳定

性［１－４］．当推进完成后，如果不加以主动控制则航天
器系统要经历自旋转换．然而，航天器姿态机动常
常受到一些因素的约束导致其相对于角动量随体

坐标系的最终定向不能预先确定，其最终将以要么

正的要么负的方向绕主轴自旋．显然，这两个相应
的最终可能姿态将相差度［５］．在某些扰动情况下，
航天器姿态运动甚至可能出现混沌［６－９］．很多航天
器带有必须避开太阳光的灵敏机载仪器，或者带有

与方位有关的必须指向地球的通讯装置．在这种情
况下，就要求我们能够确定在轨航天器的最后自旋

极性．在航天器再定向中根据不同情况可选择使用
脉冲推进或者使用动量轮这两种技术来实现姿态

机动．当发动机采用液体燃料时，采用被动自旋姿
态转换是最理想的途径（由于其附件装置的复杂性

由动量轮实现姿态机动这种技术并不被采纳）．
本文以充液航天器为背景，对液体燃料采用刚

性旋转假设，引进边界层粘性效应．推导了耦合系统
方程，数值仿真结果表明，由于存在能量耗散，航天

器进行全局姿态机动时，依初始条件不同，本体轨迹

将沿不同的方位穿越分支线．本文采用脉冲推进给
出一个能保证自旋转换后的最终方向的控制策略．
从而可保证航天器姿态实现最终的预期方向．

１　耦合系统动力学方程

本文采用了单刚体航天器动力学模型，航天器

内部有球形燃料贮腔并考虑液体燃料粘性边界层

效应．ω１，ω２和ω３分别表示航天器绕大轴，中轴和
小轴旋转的三个角速度．燃料采用以转动惯量为的
球形块模型，它被粘性液体层包围．燃料块相对于
航天器的角速度为 σ１，σ２和 σ３．由此可得系统的
运动方程：

（Ｉ１－Ｊ）ω１＝（Ｉ２－Ｉ３）ω２ω３＋Δσ１＋Ｔ１ （１ａ）

（Ｉ２－Ｊ）ω２＝（Ｉ３－Ｉ１）ω１ω３＋Δσ２＋Ｔ２ （１ｂ）

（Ｉ３－Ｊ）ω３＝（Ｉ１－Ｉ２）ω１ω２＋Δσ３＋Ｔ３ （１ｃ）

σ１＝－ω１－
Δσ１
Ｊ －ω２σ３＋ω３σ２ （１ｄ）

σ２＝－ω２－
Δσ２
Ｊ －ω２σ１＋ω３σ３ （１ｅ）

σ３＝－ω３－
Δσ３
Ｊ －ω２σ２＋ω３σ１ （１ｆ）

其中Δ是液体的粘性阻尼系数；Ｉ１，Ｉ２和 Ｉ３是包含

燃料块的航天器的转动惯量；Ｔ１，Ｔ２和Ｔ３是关于主
轴的力矩．系统总角动量和总动能可以表示为

ｈ２ｖ＝（Ｉ１ω１＋Ｊσ１）
２＋（Ｉ２ω２＋Ｊσ２）

２＋

　（Ｉ３ω３＋Ｊσ３）
２ （２）

２Ｔｖ＝（Ｉ１－Ｊ）ω
２
１＋（Ｉ２－Ｊ）ω

２
２＋（Ｉ３－Ｊ）ω

２
３＋

　Ｊ［（ω１＋σ１）
２＋（ω２＋σ２）

２＋（ω３＋σ３）
２］（３）

刚体模型的角动量ｈ和转动能量Ｔ可表示为
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ｈ２＝Ｉ２１ω
２
１＋Ｉ

２
２ω
２
２＋Ｉ

２
３ω
２
３ （４）

２Ｔ＝Ｉ１ω
２
１＋Ｉ２ω

２
２＋Ｉ３ω

２
３ （５）

其中燃料块的角动量和能量被忽略．角速度在随体
坐标轴中的运动轨迹由角动量椭球方程（４）和能
量椭球方程（５）相互确定，这个轨迹叫做本体迹，
如果航天器中没有能量耗散，ｈ和 Ｔ是常数，此时
本体迹是与航天器的某一章动相对应的封闭曲线．
如果有能量耗散，Ｔ将减少，能量椭球将随时间减
少．这将导致如图１显示那样本体迹为非封闭曲
线，而是一围绕小轴向外的螺旋线，穿越分支线最

终围绕大轴旋转．本体迹究竟从哪一侧穿越分支线
将依赖于初始条件和航天器的能量耗散特征参数．
在这些参数之间的一个微小变化就能改变本体迹

穿越分支线的方向，从而改变最终的旋转极性，捕

获这两个方向都有５０％的几率，但是我们无法事
先预测航天器将从分支线的哪一侧实现穿越，在某

些外激励下，航天器甚至出现如图２所示的混沌运
动．

图１　某一初值所确定的本体迹姿态转换；

角速度矢量从正轴最终定向到负大轴

Ｆｉｇ．１　Ｐｏｌｈｏｄｅｆｏｒａｔｙｐｉｃａｌｓｐｉｎｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ．ｔｈｅｐａｔｈｏｆｔｈｅａｎｇｕｌａｒ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｉｎｂｏｄｙａｘｉｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｓｔａｒｔｓｗｉｔｈａｐｌｓｉｔｉｖｅｍｉｎｏｒ

ａｘｉｓｓｐｉｎａｎｄｆｉｎｉｓｈｅｓｗｉｔｈａｎｅｇａｔｉｖｅｍａｊｏｒａｘｉｓｓｐｉｎ

图２　在外周期力矩扰动情况下，航天器姿态运动出现混沌

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｐａｔｈｏｆｔｈｅａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｉｎｂｏｄｙａｘｉｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｔａｒｔｓｗｉｔｈａｐｏｓｉｔｉｖｅｍｉｎｏｒａｘｉｓｓｐｉｎａｎｄｆｉｎｉｓｈｅｓｗｉｔｈｃｈａｏｔｉｃｓｐｉｎ

ｗｈｅｎｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓｕｂｊｅｃｔｔｏｐｅｒｉｏｄｉｃｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

２　实现航天器预期最终旋转极性的控制策略

图３显示了关于航天器自旋变换速率的时间响
应，航天器开始于围绕正小轴自旋，最终将围绕负大

轴自旋．当绕小轴自旋的速率改变符号时，本体迹穿
越了分支线，因此，小轴旋转速度符号的改变可航天

器是否穿越分支线的保守判断准则．同时，在穿越分
支线之后，大轴旋转速度将保持确定的符号而中轴旋

转速度的周期将开始减小．如果这个符号与所设想的
航天器自旋方向一致，航天器将结束姿态机动．如果
符号的极性与实际需要相反，则航天器必须重新定

位．实现航天器姿态再定向，需要采取两次脉冲推进
去改变旋转极性．这两次推进中的每一次都是用来使
本体迹按我们预期的方向穿越分支线．定义特征参数
Ｉ用来测量本体迹和分支线之间的距离

Ｉ＝ｈ２／２Ｔ　（Ｉ３ＩＩ１） （６）

图３　大轴角速度 在航天器自旋机动过程中的时间响应

Ｆｉｇ．３　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｒａｔｅｄｕｒｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｏｆｓｐｉｎｎｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

显然当系统能量减少时，Ｉ将随之增大．在本体迹穿
越分支线时，从图４可以观察出Ｉ＝Ｉ２．特征参数可以
把姿态机动定性地分类为绕小轴的旋转（Ｉ＜Ｉ２）和
绕大轴的旋转（Ｉ＞Ｉ２）．定义Ｋ为推进的等效增益：

Ｉ＋＝ＫＩ （７）

图４　大轴角速度 在自旋航天器姿态机动过程中的时间响应

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｃｈａｎｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｄｕｒｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｏｆｓｐｉｎｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

９１１
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而Ｉ＋是点火后的特征参数．如果 Ｉ＜Ｉ２并且航

天器本体迹穿越分支线，则选择Ｋ＞１，由此有Ｉ＋＞
Ｉ２，这时称为穿入分支线推进．对于穿出分支线时，

选择Ｋ＜１．假设采用脉冲推进，则等效增益可以由
推进脉冲 ｉ１，ｉ２和 ｉ３计算．把文献［５］中的方程
（４１）和（４２）代入方程（７），再联合（６）得

　　Ｋ＝
ｈ２＋２（ｈ１ｉ１＋ｈ２ｉ２＋ｈ３ｉ３）＋ｉ

２
１＋ｉ

２
２＋ｉ

２
３

ｈ２＋２［（Ｉ２／Ｉ１）ｈ１ｉ１＋ｈ２ｉ２＋（Ｉ２／Ｉ３）ｈ３ｉ３］＋（Ｉ２／Ｉ１）ｉ
２
１＋ｉ

２
２＋（Ｉ２／Ｉ３）ｉ

２
３

（８）

而ｈ１，ｈ２和ｈ３是点火之前角动量的组成成分．对于
大多数实际情况，对于给定 Ｋ，启动关于小轴的脉
冲推进将消耗最少的推进燃料．把 ω２＝０，ｉ１＝０和
ｉ２＝０代入方程（８）可以计算这个脉冲的大小，而解
出ｉ３：

ｉ３＝－ｈ３＋ｓｇｎ（ｈ３）ｈ
２
３－
Ｉ３ｈ

２（１－Ｋ）
Ｉ３－ＫＩ槡 ２

（９）

参数Ｋ按使本体迹穿越分支线的要求被用来
计算脉冲推进，为了确保第一次的推进能迫使本体

迹穿出分支线，它必须对损失的能量补偿直到本体

迹穿入分支线，在最坏的情况下，本体极迹在从 ω３
＝０穿入分支线用了半个周期，而ω２＝０，助推器被
点燃时，本体迹行进了３／４周期．指定Δｔ为从ω３＝
０到ω２＝０的时间，在最坏的情况下，第一次推进
时的Ｉ值为

Ｉ＝Ｉ２＋３Δｔ（
Ｉ
ｔ
）ｓｅｐａｒａｔｒｉｘ （１０）

我们所期望 Ｉ＋应足够大，以确保１／４周期后
当ω１＝０时，本体迹没有穿入分支线，即

Ｉ＋＝Ｉ２－Δｔ（
Ｉ
ｔ
）ｓｅｐａｒａｔｒｉｘ （１１）

把方程（１０）和（１１）代入（７）再利用方程（６），
得到

Ｋ＝
１＋Δｔ［（１／Ｔ）（／ｔ）］ｓｅｐａｒａｔｒｉｘ
１－３Δｔ［（１／Ｔ）（／ｔ）］ｓｅｐａｒａｔｒｉｘ

（１２）

图５显示了采取脉冲推进控制策略后航天器
姿态转换换速率的时间响应．航天器开始于围绕正
小轴自旋，最终将围绕正主轴自旋．图６显示特征
参数Ｉ的变化时间历程，从图中可清晰观测到，两
次脉冲推进的时间、大小及推进方式．具有和图１
相同初始条件和性质下，图７显示了在给定控制策
略下航天器旋转变换的模拟路径．本体迹首先在１
点穿过分支线．当 ω３是零的时候（在２点），ω１是
小于零的．当 ω２穿过零的时候（在３点），推进器
被点火，本体迹穿出在 ４点的分支线．下一步，当

ω１穿过零的时候（在５点），表明本体迹成功穿越

分支线．在６点，ω２穿过零，第二次点火增加 Ｉ，本
体迹将被捕获到所预期的最终状态．

图５　大轴角速度 在航天器自旋机动过程中的时间响应

Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒａｔｅ

ｄｕｒｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｏｆｓｐｉｎｎｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图６　特征参数 在航天器自旋机动过程中的时间响应

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｄｕｒｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｏｆｓｐｉｎｎｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图７　采取控制策略后的本体迹仿真：

为了表明正和负的最终自旋极性，将三维相空间投影到平面坐标系，

其中横轴表示中轴、纵轴表示小轴

Ｆｉｇ．７　 Ｐｏｌｈｏｄｅｐａｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｐｉｎｐｏｌａｒｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｔｈｅｐｌｏｔｉｓｐｒｏｊｅｃｔｅｄｏｎｔｏａｐｌａｎｅｓｈｏｗｉｎｇ

ｂｏｔｈｔｈｅｐｏｓｉｔｉｖｅａｎｄｎｅｇａｔｉｖｅｆｉｎａｌｓｐｉｎｐｏｌａｒｉｔｙｒｅｇｉｏｎ

０２１
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３　结论

本文研究充液自旋航天器全局姿态机动，对液

体燃料采用刚性旋转假设，引进边界层粘性效应．
推导了耦合系统方程，确定了航天器穿越分支线完

成预期姿态定向的脉冲推进控制方案．数值仿真结
果表明，由于存在能量耗散，航天器进行全局姿态

机动时，依初始条件及所受到的外激励不同，本体

轨迹将沿不同的方位穿越分支线甚至出现浑沌姿

态．本文采用脉冲推进提供了一个提前预测并控制
航天器最终旋转极性的控制策略．
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