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摘要　研究全充液柔性航天器大角度姿态机动中非线性姿态动力学及姿态再定向问题．采用Ｌａｇｒａｎｇｅ方法

推导了液柔耦合系统动力学方程并对系统进行了相空间动力学研究．由于能量耗散及柔性附件振动对系统

产生扰动并由此引起混沌姿态运动，经历姿态转换后的航天器最终姿态定向不能预先确定．本文研究表明，

通过一对互为反向的脉冲推进可以完成预期的姿态再定向机动．给出了实现姿态再定向机动的控制策略，

并对控制前后的姿态本体轨迹及主角动量分量时间响应历程进行了数值仿真．

关键词　非线性姿态机动，　姿态再定向，　控制策略，　充液航天器

引 言

姿态预测及控制是航天器姿态动力学的重要

研究课题．数值仿真结果及Ｍｅｌｎｉｋｏｖ解析预测准则
表明，由于受液体燃料晃动及柔性附件振动的影

响，当系统参数在一定范围内取值时，充液柔性航

天器姿态运动表现出随机姿态运动及拟周期姿态

运动甚至混沌姿态运动特性［１２１］．这样，人们就无
法事先确定航天器在完成姿态机动后的姿态定向．
Ｇｒａｙ等学者在他们的近期研究中采用 Ｍｅｌｎｉｋｏｖ方
法研究了带有周期往返运动的质量块、浸没于粘性

液体中的转子动量轮及柔性扭转振动的太阳帆这

种复杂航天器在姿态转换机动过程中的混沌行

为［２，３］．有大量文献报道了对充液航天器非线性姿
态动力学方面的研究成果，但有待进一步加强对航

天器姿态动力学建模中液体燃料晃动动力学因素

的研究［６９］．许多航天器对姿态定向有一定的要求
和限制．姿态控制的目的是采取主动或被动控制策
略实现这种预期的姿态定向．Ｂａｒｔａ等许多学者对
单刚体模型航天器的姿态定向控制进行了研

究［１０］．Ｒａｈｎ等学者对充液航天器姿态再定向进行
了研究并推导了脉冲推进控制策略［１１］．

本文重点研究全充液柔性自旋航天器在姿态

转换机动过程中的非线性姿态动力学及姿态再定

向问题．采用Ｌａｇｒａｎｇｅ方法推导了耦合系统动力学
方程并对其进行了无量纲化处理，在相空间中对耦

合系统非线性动力学特性进行了研究．为实现航天
器的预期姿态定向，推导了双脉冲推进控制策略，

并对受控本体轨迹及主角动量分量时间响应历程

进行了数值仿真．

１　系统动力学方程

１．１　航天器模型描述
航天器模型含一主刚体平台 ｂ并携带一全充

液体燃料球形贮腔和一柔性附件 （图１所示），暂
不考虑重力梯度及大气阻尼效应．以整个系统的质
心ｃ为坐标原点建立一正交坐标架 ｅ１、ｅ２和 ｅ３．主
刚体及液体燃料关于最小惯量主轴，中间惯量主轴

及最大惯量主轴的三个转动惯量分量分别为 Ｉ１、Ｉ２
和Ｉ３．液体燃料简化为被粘性边界层所包围的球形
刚性快，其转动惯量用来表示．柔性附件简化模型
为一通过长度为Ｌ、无质量弹性杆连接于主刚体的
端部集中质量ｍ，其质心ｃ１的位置在沿ｅ１坐标轴方
向与坐标原点距离为ｄ处．以为坐标原点建立另一
附件坐标系，其三个正交坐标轴为ζ１、ζ２和ζ３，并且
ｅ１和ζ１两个坐标轴共线．在附件坐标系下，设附件关
于坐标轴ζ１、ζ２和ζ３的惯量矩阵为 ｄｉａｇ｛Ａ，Ｂ，Ｃ｝．
假设燃料块相对于航天器的相对角速度为σ１、σ２和

σ３，在随体坐标架中航天器主刚体ｂ的角速度ω 定
义为ω ＝ω１ｅ１＋ω２ｅ２＋ω３ｅ３．假设柔性附件仅限于
绕ｅ１轴做扭转振动并用α表示扭转角，暂不考虑连
接杆的弯曲及翘曲变形．以上关于柔性附件的假设
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相当于当太阳帆受张索限制时的简化模型［３］，此时

附件的质心在航天器姿态机动时不发生变化．假定
具有圆形截面的连接杆具有抗扭刚度Ｋ＝ＳＧ／Ｌ，其
中Ｓ表示面积极惯性矩，Ｇ表示剪切模量．

图１　带柔性附件充液航天器模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｍｏｄｅｌｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｌｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｌｅｘｉｂｌｅａｐｐｅｎｄａｇｅ

１．２　系统动力学方程
由Ｌａｇｒａｎｇｅ方程可推导出主刚体的姿态方程
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其中Ｄ１，Ｄ２和Ｄ３分别定义如下
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柔性附件的动力学方程为
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展开方程（１５）得到
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由角动量分量表示的附件动力学方程为
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由角动量表示的充液燃料的动力学方程为
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其中μ表示粘性边界层的阻尼效应，Ｓ１和 Ｓ２分别
定义如下

Ｓ１＝２Ｄ２ｈ２－２（Ｂ－Ｃ）ｈ３ｓｉｎ２α－２Ｄ１Ｊσ２＋２Ｊσ３
（Ｂ－Ｃ）ｓｉｎ２α （１４）

Ｓ２＝２Ｄ１ｈ３－２（Ｂ－Ｃ）ｈ２ｓｉｎ２α－２Ｄ１Ｊσ３＋２Ｊσ２
（Ｂ－Ｃ）ｓｉｎ２α （１５）
方程（１３），（９）和（１１１３）给出系统的全部动力
学方程．

１．３　无量纲化动力学方程
特定义如下所示的尺度化无量纲量：
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其中（）′＝ｄ（）／ｄτ代表对无量纲时间变量 τ的导
数．假定Ｉ１＜Ｉ２＜Ｉ３，则有０＜ｒ２＜１＜ｒ１．将以上无
量纲量代入系统方程并将其关于 ε进行泰劳级数
展开可得到系统的如下无量纲化耦合方程：

ｈ～′１＝［（１－ｒ１）／ｒ１］ｈ
～
２ｈ
～
３＋ε｛［（ｒ

２
１－１）（Ｇ１＋Ｇ２

＋２）／２ｒ２１］ｈ
～
２ｈ
～
３／ｒ

２
１－ｈ

～
２Ｊ
～
σ～３／ｒ１＋Ｊ

～
ｈ～３σ
～
２｝＋ｏ（ε

２）

（１６）
ｈ～′２＝［（ｒ１－ｒ２）／ｒ１ｒ２］ｈ

～
１ｈ
～
３＋ε｛［（（Ｇ１＋Ｇ２＋

２）（ｒ２２＋２ｒ１ｒ
２
２）－２ｒ

２
１Ｇ１ｒ３）／２ｒ

２
１ｒ
２
２］ｈ

～
１ｈ
～
３／ｒ

２
１－Ｇ１ｒ３α

′ｈ～３

＋Ｊ
～
ｈ～１σ
～
３／ｒ１－Ｊ

～
σ～１ｈ

～
３／ｒ２｝＋ｏ（ε

２） （１７）

ｈ～′３＝［（ｒ２－１）／ｒ１ｒ２］ｈ
～
１ｈ
～
２＋ε｛［（２ｒ

２
１Ｇ１ｒ３－（Ｇ１

＋Ｇ２＋２）（ｒ
２
２＋２ｒ１ｒ

２
２））／２ｒ

２
１ｒ
２
２］ｈ

～
１ｈ
～
２／＋Ｇ１ｒ３ｈ

～
２α
′／ｒ２

－Ｊ
～
ｈ～１σ
～
２＋Ｊ

～
σ～１ｈ

～
２／ｒ２｝＋ｏ（ε

２） （１８）

α＂＝－［Ｋ
～
／（Ｇ１ｒ３）］α＋［（ｒ１－１）／（ｒ１ｒ２）］ｈ

～
２ｈ
～
３

＋ｏ（ε２） （１９）

（槡ε－εＪ
～
／ｒ２）σ

～′
１＝－ｈ

～′
１／ｒ２－μ

～σ～１／Ｊ
～
＋槡εｈ

～
３σ
～
２／

ｒ２＋ε［Ｇ１ｒ３α
＂／ｒ２－Ｇ１ｒ３ｈ

～′
１／ｒ２］＋ｏ（ε

２） （２０）

（槡ε－εＪ
～
／ｒ１）σ

～′
２＝－ｈ

～′
２－μ

～σ～２／Ｊ
～
＋槡ε［－

ｈ～３σ
～
１／ｒ１＋ｈ

～′
１σ
～
３／ｒ２］＋ε［（Ｇ１＋Ｇ２＋２）ｈ

～′
２／２］－

３
槡ε

（ｒ３Ｇ１α
′＋Ｊ

～
σ～１）σ

～
３／ｒ２＋ｏ（ε

２） （２１）

（槡ε－εＪ
～
／ｒ１）σ

～′
３＝－ｈ

～′
３／ｒ１－μ

～σ～３／Ｊ
～
－槡ε［ｈ

～
２σ
～
１

＋ｈ～′１σ
～
２／ｒ２］－ε［（Ｇ１＋Ｇ２＋２）ｈ

～′
３／２ｒ

２
１］＋

３
槡ε（ｒ３Ｇ１α

′

＋Ｊ
～
σ～１）σ

～
２／ｒ２＋ｏ（ε

２） （２２）
由ε＝０可得出与方程体系（１６－２２）相应的

无扰系统的状态方程．由此可将系统的两个子系统
（１６－１８）和（１９－２２）解耦，得到与方程（１６－１８）
对应的无扰系统
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其中无量刚随体角动量分量 ｈ～１、ｈ
～
２和 ｈ

～
３，构成相

空间坐标架，系统存在六个平衡点 ｛（±１，０，０），

（０，±１，０），（０，０，±１）｝；（±１，０，０）和（０，０，±
１）分别为对应小惯量轴和最大惯量轴的稳定中心
平衡点；（０，±１，０）为对应于中间惯量轴的不稳定
双曲鞍点．图２４为在取不同初始条件下所进行的

图２　随体坐标系中角动量矩向量

从绕正向最小动量主轴机动到最大负向动量主轴
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图３　随体坐标系中角动量矩向量

从绕正向最小动量主轴机动到最大正向动量主轴
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ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｓｔａｒｔｓｗｉｔｈａｐｏｓｉｔｉｖｅｍｉｎｏｒａｘｉｓｓｐｉｎａｎｄ

ｆｉｎｉｓｈｅｓｗｉｔｈｐｏｓｉｔｉｖｅｍａｊｏｒａｘｉｓｓｐｉｎ

图４　随体坐标系中角动量矩向量

从绕正向最小动量主轴机动而产生混沌姿态

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｐａｔｈｏｆｔｈｅａｎｇｕｌａｒｍｏｍｅｎｔｕｍｖｅｃｔｏｒｉｎｂｏｄｙａｘｉｓ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｓｔａｒｔｓｗｉｔｈａｐｏｓｉｔｉｖｅｍｉｎｏｒａｘｉｓｓｐｉｎ

ａｎｄｆｉｎｉｓｈｅｓｗｉｔｈｃｈａｏｔｉｃｓｐｉｎ

数值仿真结果，结果清楚表明航天器姿态最终极性

对初值的敏感性．图中显示出在角动量相空间 ｈ～１

６７
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－ｈ～２－ｈ
～
３中的位于角动量球上的本体轨迹，连接

ｈ～２上两鞍点轴的两个大圆表示无扰情形下的异宿
环．图２表示航天器由正向最小角动量坐标轴自旋
最终定向于负向最大角动量坐标轴．图３表示航天
器由正向最小角动量坐标轴自旋最终定向于正向

最大角动量坐标轴．图４则表示航天器在姿态转换
中出现混沌姿态，而不能确定航天器的最终旋转极

性．

２　航天器姿态再定向控制策略及实现

为了实现航天器预期的最终姿态定向，设定以

下的控制策略．起初，假设航天器姿态运动为以小
章动角绕小角动量轴旋转．由于存在能量耗散及扰
动，航天器姿态运动逐渐进入水平螺旋状态．当本
体轨迹穿越分支线时，可根据最小角动量的符号对

航天器旋转极性进行判断．如果航天器姿态定向符
合要求，则不实施控制．如果航天器姿态定向不符
合要求，则实施控制．首先第一次脉冲推进使本体
迹穿越分支线，经过短暂过渡，实施第二次的反方

向脉冲推进使本体轨迹再次穿越分支线并达到所

期望的姿态定向从而完成航天器姿态的再定向．
脉冲推进量可按以下公式计算［１１，１２］，其中为了方

便起见已省略了代表无量纲量的符号“～”：

ｉ１＝－ｈ１＋ｓｇｎ（ｈ１）ｈ
２
１－
Ｉ１ｈ

２（１－Ｋ）
Ｉ１－ＫＩ槡 ２

（２６）

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

（２７）

数值仿真结果如图５８所示．图５表示再定向
控制策略实施前航天器主角动量变化的时间历程，

图６表示再定向控制策略实施后航天器主角动

图５　不加控制时主角动量主轴时间相应历程

Ｆｉｇ．５　Ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｍａｊｏｒａｎｇｕｌａｒｍｏｍｅｎｔｕｍ

图６　加控制时主角动量主轴时间相应历程

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｍａｊｏｒａｎｇｕｌａｒｍｏｍｅｎｔｕｍ

图７　考虑自旋极性时的本体迹模拟图

Ｆｉｇ．７　Ｐｏｌｈｏｄｅｐａｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｐｉｎｐｏｌａｒｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌ

图８　考虑自旋极性时的本体迹模拟图；

本体迹图投影到平面中以显示自旋正负极性区域

Ｆｉｇ．８　Ｐｏｌｈｏｄｅｐａｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｐｉｎｐｏｌａｒｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｔｈｅｐｏｌｈｏｄｅｐｌｏｔｉｓｐｒｏｊｅｃｔｅｄｏｎａｐｌａｎｅｓｈｏｗｉｎｇｂｏｔｈ

ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｖｅａｎｄｎｅｇａｔｉｖｅｆｉｎａｌｐｏｌａｒｉｔｙｒｅｇｉｏｎｓ

量变化的时间历程；图 ７表示再定向控制策略实施
后航天器姿态运动在相空间 ｈ１－ｈ２－ｈ３中动量球
上本体轨迹，其中的两个大圆表示异宿环；图８表
示受控本体轨迹的投影图，图中显示，本体轨迹在

标号为“１”的点第一次穿越分支线，当ｈ１在标号为
“２”的点为零时，ｈ３的值将由正值变为负值．当 ｈ２
在标号为“３”的点达到零值时，第一次脉冲推进使

７７
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得本体轨迹在标号为“４”的点穿出分支线．随后，ｈ３
在标号为“５”的点达到零，预示第一次穿越分支线
成功．在标号为“６”的点，ｈ２达到零值，第二次脉冲
推进使得本体轨迹传入分支线从而达到预期的姿

态定向．

３　结论

本文首先采用 Ｌａｇｒａｎｇｅ方法推导了全充液带
柔性附件航天器姿态动力力学方程，然后对系统方

程无量纲化并在相空间对耦合系统动力学进行了

研究．数值结果表明，充液柔性航天器姿态运动具
有对初值的敏感性，系统动力学特性具有随机、非

周期及混沌等非线性动力学特征．结果表明：通过
互为反向的双脉冲推进控制策略可保证航天器姿

态运动完成所期望的再定向控制．确立了根据速率
符号变化确定实施脉冲推进并完成本体轨迹穿越

分支线的航天器姿态再定向机动控制策略．给出了
基于航天器能量耗散理论为基础，计算脉冲推进大

小的计算公式．对控制前后的姿态本体轨迹及主角
动量分量时间响应历程进行了数值仿真．
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