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摘要　 针对地球静止轨道空间碎片清除需求，开展了服务星通过绳索拖拽空间碎片离轨多体动力学与控制

仿真研究．分析了在轨拖拽期间系统拓扑构型，采用递推方法推导了考虑地球 Ｊ２ 摄动的服务星和空间碎片

柔性多体动力学方程组，建立了基于集中参数法的绳索动力学模型，通过约束方程将绳索与服务星和空间

碎片相连接，建立了服务星姿态控制力矩方程，最后形成了服务星在轨拖拽空间碎片期间柔性多体系统多

体动力学方程．通过悬链线模型与本文采用的集中参数模型的比较验证了本文采用的柔性绳索模型的正确

性，然后通过数值仿真分析了与服务星质量接近的空间碎片被拖动期间动力学特性，为这类航天器总体设

计及空间碎片清除策略制定提供了参考依据．
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引言

静止轨道轨位资源具有位置高远、覆盖面积

大、相对星下点静止等优点，是通信、广播监视和气

象卫星理想轨位．该轨位具备不可再生和稀缺性，
然而失效卫星或一些废弃的火箭上面级形成空间

碎片，严重威胁该轨道卫星运行安全［１］ ．清除地球

静止轨道空间碎片可以节省宝贵轨位资源，具有重

要战略意义和经济价值．针对空间碎片移除问题，
提出了非接触方法（如离子束照射、静电拖拽）、机
械硬连接法（如机械手臂捕获法）和软连接法（如
鱼叉和网索捕获法）等多种方法［２］ ．软连接法将服

务星与空间碎片通过柔性绳索连接，避免了服务航

天器与空间碎片间潜在的接触，具有适应不同目标

等特点，可解决空间碎片或废弃航天器离轨操作，
将成为未来空间操作的重要选项．

服务星通过绳索拖拽空间碎片离轨系统属于

典型柔性多体动力学与控制系统，国内外针对该问

题的动力学建模及分析开展了一系列研究工作．
Ｓｔａｒｋｅ、Ｂｉｓｃｈｏｆ和 Ｆｏｔｈ［３］ 提出通过飞网和飞抓捕获

空间碎片，并利用绳索拖拽离轨的 ＲＯＧＥＲ 系统，
并对两种方案进行了分析．Ａｓｌａｎｏｖ、Ｙｕｄｉｎｔｓｅｖ［４］ 推

导了 ＬＥＯ 绳系空间拖车－带剩余燃料空间碎片简

化动力学方程，采用等价单摆模型建立了液体晃动

力学模型，引入线性方程系统对短周期项进行了分

析，对拖动空间碎片运动期间卫星姿态运动进行了

分析．Ｚｈａｏ、Ｓｕｎ 和 Ｈｕａｎｇ［５］等基于绳系卫星哑铃模

型建立了轨道机动期间绳系卫星动力学方程，进一

步将绳索应变考虑在内，分析了绳索松弛、天平动

初始角度和推力加速度角度变化的影响，提出通过

调整推力避免绳索松弛弯曲方法．Ｈｕａｎｇ、Ｚｈａｎｇ 和

Ｘｕ［６］等建立了空间绳系机器人 ６ 自由度模型，并
提出了其最优跟踪控制和姿态角控制方案．Ｌｉｕ、Ｃｕｉ
和 Ｓｈｅｎ［７］ 使用轨道位置坐标建立了服务星与废弃

航天器动力学方程，使用两个航天器轨道坐标推到

了天平动表达式，研究了初始条件对拖拽过程的影

响．Ｌｉｕ、Ｚｈａｎｇ 和 Ｙａｎｇ［８］ 等研究了索网捕获后绳索

拖动空间碎片动力学建模，利用弹簧阻尼模型对索

网进行建模，服务星和目标星均被作刚体假设，建
立了考虑轨道运动和航天器的姿态运动，研究初始

偏差系统动力学特性．魏乙、邓子辰和李庆军等［９］

在 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 体系下建立了考虑地球的非球形摄动

影响的集成对称聚光系统（ ＩＳＣ）的轨道、姿态、轴
向振动耦合的动力学方程，研究了其在地球同步轨
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道下二阶摄动项对轨道、姿态和结构振动的影响．
在以往研究中，为了简化方程，将卫星作为刚体，且
假设星本体坐标系三轴与其主惯量轴重合，忽略了

惯量积和柔性附件的影响，而实际工程中卫星带有

柔性太阳翼，且其本体坐标系一般并不与卫星主惯

量轴重合．
针对服务星通过绳索拖拽空间碎片离轨过程，

本文采用基于递推的多体动力学方法建立了包括

服务星、柔性太阳翼、空间碎片和柔性绳索在内的

柔性多体动力学方程，考虑了地球 Ｊ２ 摄动对系统

内各物体的影响，采用集中参数方法获得了绳索动

力学模型，并通过该模型与解析解的比较验证了模

型的正确性，最后通过数值仿真揭示了服务星在轨

拖动大型空间碎片动力学特性．

１　 绳索拖拽空间碎片动力学模型

１．１　 服务星在轨多体动力学模型

图 １ 为地球静止轨道服务星在轨拖拽空间碎

片离轨示意图．图中，ＯＸＹＺ 为 Ｊ２０００．０ 地心惯性坐

标系［１０］，Ｏｘｂｙｂｚｂ 和 Ｏｘｄｙｄｚｄ 分别为星本体坐标系

和空间碎片连体坐标系．

图 １　 服务星在轨拖拽空间碎片离轨示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ ｄｅｂｒｉｓ ｔｕｇｇｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓｅｒｖｉｃｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图 ２ 为服务星与目标星多体动力学拓扑构型，
其中 Ｂ１、Ｂ２、Ｂ３、Ｂ４ 和 Ｂ５ 分别表示卫星本体、南北

柔性太阳翼、空间碎片和柔性绳索．卫星拖动空间

碎片离轨期间，整个系统为无根系统，太阳翼相对

于卫星本体处于锁定状态，绳索通过共点约束将星

体和空间碎片连接．
采用刚柔耦合多体系统动力学单向递推算

法［１１，１２］，可获得如下服务星和空间碎片动力学方

程组：
ＧＴＭＧｙ̈＝ＧＴ（ ｆ－Ｍｇ） （１）

图 ２　 服务星与空间碎片拓扑构型

Ｆｉｇ．２　 Ｔｏｐｏｌｏｇｙ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｅｒｖｉｃｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｓｐａｃｅ ｄｅｂｒｉｓ

式中，Ｍ 为服务星和空间碎片系统广义质量矩阵，
Ｇ 和 ｇ 分别为系统运动学递推系数矩阵，ｆ 为作用

于服 务 星 和 空 间 碎 片 广 义 外 力 阵， ｆ ＝

ｆＴ１ ｆＴ２ ｆＴ３ ｆＴ４[ ]
Ｔ，ｆｉ（ ｉ＝ １，２，３，４）分别表示卫星本

体、南北太阳翼和空间碎片受到的力．
卫星绕地球运动期间，卫星、柔性绳索和空间

碎片受到地球引力和各类摄动力等外力作用．服务

星拖动空间碎片时间较短，与地球中心力场引力及

地球扁率引起的 Ｊ２ 摄动力相比，其他摄动力均为

小量，计算中予以忽略．在多体动力学建模过程中，
将地球引力作为外力施加到卫星本体、南北太阳翼

和空间碎片各自质心上．考虑 Ｊ２ 摄动情况下，空间

物体与地球间相互作用力在 ＯＸＹＺ 系中可表达如

下：
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式中，μ 为地球引力常数，ｍ 为卫星或者空间碎片

质量，Ｊ２ 为地球扁率引起的摄动系数，ＲＥ 为地球赤

６６１
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道半径，取 ６３７８．１ｋｍ， ｒ⇀ 为地心到卫星质心距离矢

量， ｒ⇀＝［ｘ ｙ ｚ］ Ｔ， ｒ⇀ ＝ ｘ２＋ｙ２＋ｚ２ ，ｘ，ｙ 和 ｚ 分别

表示 ｒ⇀ 在地心赤道惯性坐标系三轴分量．
１．２　 基于集中参数法的绳索动力学模型

如图 ３ 所示，绳索将星体和空间碎片连接在一

起．假设绳索由低弯曲刚度、等截面各向同性材料

组成，可采用集中质量—弹簧阻尼模型对其进行等

效．索段 ＩＪ 张力可表示为：

Ｆｅ
ＩＪ ＝

０ ｌＩＪ≤ｌＩＪ０

Ｋ（ ｌＩＪ－ｌＩＪ０）＋Ｃｌ
·

ＩＪ ｌＩＪ＞ｌＩＪ０{ （３）

式中，Ｋ 和 Ｃ 分别为绳索等效刚度和阻尼， ｌＩＪ０和 ｌ
分别表示节点 ＩＪ 间的原长和现在长度．

图 ３　 绳索的集中参数模型

Ｆｉｇ．３　 Ｌｕｍｐｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｃａｂｌｅ

绳索与服务星和空间碎片通过约束方程连接，
其约束方程如下：

Ｒｉ＋ＡｉρＱ－ｒＰ ＝ ０（ ｉ＝ １，４） （４）
以绳索与星体 Ｂ１ 约束方程为例，不难得到其约束

方程的加速度形式：
Φ１Ｃ ｙ̈＝γ１Ｃ （５）

其中 Φ１Ｃ ＝ Ｂ１ ０ ０ ０ ＢＰ[ ] ，

Ｂ１ ＝ Ｉ３ －􀭹ρＱＫｒ[ ] ，γ＝ 􀭹ρＱηｒ －􀭾ω１􀭾ω１ρＱ，ＢＰ 为绳

索节点 Ｐ 布尔阵．相似的方法，可以获得绳索与空

间碎片约束方程的加速度形式．将绳索与服务星和

空间碎片约束方程组合得到：
Φｑ ｙ̈＝γ （６）

式中，Φｑ ＝［ΦＴ
１Ｃ ΦＴ

４Ｃ］ Ｔ，γ＝ γＴ
１Ｃ γＴ

４Ｃ[ ]
Ｔ ．

１．３　 卫星姿态控制及整星动力学与控制方程

服务星使用绳索拖动空间碎片离轨期间，绳索

张力将会对服务星产生一定干扰力矩．为保持服务

星姿态稳定，需要对服务星姿态进行控制．假设服

务星拖动空间碎片离轨期间，采用动量轮对卫星姿

态进行连续控制．作用于星体上的控制力矩可采用

下式进行计算［１３］：
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式中，Ｋｐｘ、Ｋｐｙ、Ｋｐｚ为角度误差比例系数，Ｋｄ ｘ、Ｋｄ ｙ 和

Ｋｄ ｚ 为阻尼系数，φｒ，θｒ 和 ψｒ 是卫星相对于参考坐

标系的姿态，ωｒｘ，ωｒｙ和 ωｒｚ为卫星相对于参考坐标

系的角速度．
根据服务星、空间碎片和绳索动力学方程、约

束方程和星体姿态控制力矩，可得服务星拖动空间

碎片系统的动力学与控制方程组：
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式中， ｆｃ 为对应的广义控制力．

２　 仿真算例

２．１　 绳索模型正确性验证

服务星拖动空间碎片期间，拟采用集中质量—
弹簧阻尼模型对其进行模化，下面通过其与解析模

型的比较对其合理性进行验证．如图 ４ 所示，初始

时刻绳索端点 Ｏ、Ａ 与中间点 Ｂ 被约束在固定点

上，使绳索处于水平状态．初始时刻在将中间点 Ｂ
处于约束释放，在重力作用下绳索自由下摆，由于

阻尼作用经多次摆荡后，绳索将停在静平衡位置，
该位置将与悬链线解析解吻合．绳索长度 Ｌ ＝ ３ｍ，
两端约束的长度为 Ｌｄ ＝ ２ｍ，绳索密度 ρ ＝ １． ６ ×

１０３ｋｇ ／ ｍ３，Ｅ＝ ４×１０１１Ｐａ，其截面积为圆截面，截面

半径 ｒ＝ ２×１０－３ｍ．本算例中，悬链线公式如下：

ｙ＝
１．８５∗ｃｏｓｈ（－ｘ＋１）－２．８５
１．８５∗ｃｏｓｈ（ｘ－１）－２．８５{ ｘ≥０ ＆ ｘ＜１

ｘ≥１ ＆ ｘ≤２
（９）

图 ４ 为悬链线解析模型和集中参数模型获得

的绳索模型的比较．可以看出，集中参数法获得绳

索数值结果与解析模型基本吻合，证明了该方法的

正确性．
２．２　 服务星通过绳索拖拽刚体碎片动力学过程仿真

如图 ５ 所示，假设初始时刻服务星拖动绳索已

经捕获空间碎片，且绳索通过空间碎片质心．服务

星拖拽空间碎片离轨期间，输出推力大小为 ２０Ｎ，

７６１
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方向沿星体＋Ｘ 方向，通过卫星质心．服务星与地心

连线相对于地心惯性系＋Ｘ 轴夹角 α ＝ ３０°．表 １ 为

服务星、太阳翼和空间碎片质量特性．假设绳索长

度为 １００ｍ，横截面为圆形，半径为 １×１０－３ｍ，采用

Ｋｅｖｌａｒ－４９ 材料，其密度 １．４４×１０３ｋｇ ／ ｍ３，弹性模量

为 １．１４×１０１１Ｐａ．地球半径 Ｒｅ 取 ６．３７１×１０６ｍ，服务

星和空间碎片均运行在地球静止轨道，轨道高度为

３．５７８６ × １０７ｍ． 根据静止轨道卫星离轨速度公

式［１４］，可获得静止轨道空间碎片离轨速度通常为

１０ｍ ／ ｓ，拟采用双脉冲方式将空间碎片拖离轨道，每
次速度增量为 ５ｍ ／ ｓ．服务星拖拽空间碎片离轨期

间，需要保持服务星相对于参考坐标系姿态稳定．
参考坐标系的选择将影响服务星拖拽期间干扰力

矩和弧段效率．

图 ４　 集中参数法与解析法获得的索静平衡构型

Ｆｉｇ．４　 Ｃａｂｌｅ ｓｔａｔｉｃ ｂａｌａｎｃｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ

ｔｈｅ ｌｕｍｐｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ａｎａｌｙｔｉｃａｌ ｓｏｌｕｔｉｏｎ

下面分别对参考坐标系为卫星东南坐标系

（Ｅａｓｔ Ｓｏｕｔｈ Ｃｏｏｒｄ）和点火时刻惯性系（ Ｉｎｅｒｔｉａｌ Ｃｏ⁃
ｏｒｄ）两种姿态控制方案进行分析．服务星选择东南

系作为姿态稳定参考系，有助于降低弧段损失，提
升卫星燃料利用效率，选择点火时惯性系有利于降

低卫星拖拽期间干扰力矩，便于控制系统设计，需

要对两者方案进行分析．
表 １　 服务星、太阳翼和空间碎片质量特性

Ｔａｂｌｅ １　 Ｍａｓｓ ｐｒｏｐｅｒｔｙ ｏｆ ｓｅｒｖｉｃｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ，

ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ａｎｄ ｓｐａｃｅ ｄｅｂｒｉｓ

Ｂｏｄｙ ＮＯ． Ｎａｍｅ Ｍａｓｓ（ｋｇ） Ｉｎｅｒｔｉａｌ Ｐｒｏｐ（ｋｇ·ｍ２）

Ｂ１
Ｓｅｒｖｉｃｅ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ２．８０×１０３

［３．８８×１０３ －１．６８×１０ ８．１８；
－１．６８×１０ ３．７０×１０３ ２．８８；

８．１８ ２．８８ ２．１０×１０３］

Ｂ２、Ｂ３

Ｓｏｕｔｈ ａｎｄ
ｎｏｒｔｈ

ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ
５５．１０

［３２２ ０ ０；
０ ５ ０．９ ０；
０ ０ ３４８］

Ｂ４
Ｓｐａｃｅ
ｄｅｂｒｉｓ ２．１０×１０３

［３．００×１０３ －１．６ ８．１８；
－１．６ ２．７６×１０３ ２．８８；
８．１８ ２．８８ １．１８×１０３］

表 ２　 太阳翼的前六阶频率

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｆｉｒｓｔ ６ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ

Ｏｒｄｅｒ Ｆｒｅｑ ／ Ｈｚ Ｏｒｄｅｒ Ｆｒｅｑ ／ Ｈｚ
１ ０．２００ ４ １．２６５
２ ０．４２０ ５ ３．３８７
３ １．１５２ ６ ３．８２７

图 ５ 为服务星拖拽空间碎片离轨期间两种不

同控制方案下服务星三轴姿态变化曲线．可以看

出，惯性系姿态稳定控制方案获得的卫星三轴姿态

角变化明显小于相对于东南系姿态变化角．这说明

卫星拖拽空间碎片离轨期间，相对于东南系的姿态

稳定方案将给卫星控制分系统带来额外的干扰力

矩，而选择相对于初始拖拽时刻卫星相对于惯性系

姿态作为初始稳定姿态，有利于降低拖拽期间绳索

对服务星干扰力矩，有利于控制分系统设计和拖拽

过程卫星姿态稳定．

图 ５　 相对于惯性系与东南系姿态稳定的服务星角速度时间

历程曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｓｔａｂｉｌｅ ｓｅｒｖｉｃｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｉｎｅｒｔｉａｌ ａｎｄ ｏｒｂｉｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

相对于两种不同参考系姿态稳定方案下绳索
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拖动期间卫星与空间碎片速度大小时间历程如图

６ 所示．可以看出，在 ０ ～ ６００ｓ 期间两种方案获得的

服务星和空间碎片的速度几乎没什么差别，但是随

着时间的增长相对于东南系卫星姿态控制方案获

得的服务星和空间碎片速度出现大的变化，而相对

于点火时惯性系姿态稳定的服务星和空间碎片的

速度则出现周期性的变化．由于东南坐标系是动坐

标系，在静止轨道上其以每小时 １５ 度的角速度转

动，随着时间的增长东南系与点火时惯性系的偏差

不断增大，导致绳索张力与服务星和空间碎片连线

方向不一致，使得服务星和空间碎片速度呈现不同

于惯性姿态稳定方案的周期性变化．建议当服务星

拖拽与之质量相当的空间碎片时优选相对于点火

时刻惯性系姿态稳定方案，同时充分考虑柔性绳索

弹性对卫星和空间速度变化周期影响，对推力器脉

冲工作参数进行优化．

图 ６　 相对于惯性系与东南系姿态稳定的卫星与空间碎片速度曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｓｔａｂｌｅ ｓｅｒｖｉｃｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｃｏｍｐａｒｅｄ

ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｉｎｅｒｔｉａｌ ａｎｄ ｏｒｂｉｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

３　 结论

本文采用基于递推的混合坐标方法研究服务

航天器通过柔性绳索拖拽静止轨道空间碎片离轨

动力学问题，实现了航天器柔性多体动力学与轨道

动力学、姿态控制算法耦合建模及仿真，分析了服

务星拖拽与之质量相当的空间碎片离轨期间服务

星相对于东南系和点火时刻惯性系两种姿态稳定

方案的动力学特性．与常规轨道动力学将整星作为

质点不同的是，多体系统动力学方法可将地球中心

引力及其摄动项作为外力施加在系统各个物体上，
可用于计算重力梯度对航天器干扰力矩．研究结果

表明当服务星使用绳索拖拽与之质量相当的空间

碎片时，采用相对于点火时刻惯性系姿态稳定方案

有利于降低拖拽期间服务星干扰力矩，避免东南系

稳定方案引起的卫星与空间碎片速度变周期快速

波动．建议服务星拖拽与之质量相当空间碎片时优

选相对于点火时刻惯性系姿态稳定方案，充分考虑

绳索弹性对卫星和空间速度变化周期影响，对推力

器脉冲工作参数进行优化，其引起的弧段损失可通

过多次点火来避免．
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