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摘要：　 堆叠卫星入轨后分离再重构是构建大型空间结构的有效手段之一．使用自然坐标法建立堆叠卫星系统的动

力学方程，具有方便处理卫星组装中固定约束的优点．设置合适的堆叠卫星分离策略和组装策略，采用自旋分离实

现了卫星以堆叠状态入轨后的无碰撞分离，使用 ＰＤ 控制结合势函数方法实现了卫星的逐步组装．另外，采用优化

算法计算了卫星之间的最小距离，用以精细确定排斥势的大小．基于以上方法，仿真实现了卫星由堆叠状态分离到

分段组装的全部过程，证明了所设计的分离和组装策略是有效的．

关　 键　 词：　 堆叠卫星；　 分离重构；　 势函数；　 自然坐标方法
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０　 引　 　 言

航天器在轨服务为组装大型空间结构以及航天器部署后的维修等任务提供了有效手段［１⁃２］ ．卫星自主组

装是航天器在轨服务的有效手段之一，同时也是建造大型空间结构的重要方法．建造如大型空间望远镜、太
阳能电站等大型空间结构时［３⁃４］，常常需要组装几十颗甚至上百颗卫星模块．但是受目前火箭整流罩尺寸的

影响，用于自主组装的多颗卫星只能以堆叠状态排列，以高效利用整流罩空间．堆叠卫星系统入轨后先分离

再组装，需要设计合适的卫星堆叠方案，充分利用整流罩的空间，在卫星以堆叠状态入轨后分离［５⁃６］，最终再

设计合适的组装策略，使卫星能根据既定的方案组装成目标构型．
目前，对堆叠卫星分离过程的动力学已经有了比较详细的研究［７⁃８］，但是部分研究仅针对卫星分离过

程，缺少入轨后的卫星组装过程．对于卫星组装过程研究更为广泛，如 Ｌｕ 等［９］使用伪谱法进行卫星之间的避

障，Ｍｏｒｇａｎ 等［１０⁃１１］、Ｆｏｕｓｔ 等［１２］研究了使用模型预测控制结合序列凸优化方法进行卫星的运动和路径规划．
但是，以上研究关注点均在于卫星组装时的路径规划和运动控制方面，并且只考虑了卫星入轨后的运动组装过

程，没有对卫星从堆叠构型分离、组装全过程的动力学方面进行研究，也没有考虑卫星组装后相互之间的锁定

约束对运动状态的影响．因此，有必要研究卫星从堆叠状态入轨后分离，再到组装成目标构型的全部过程．
另外，目前通常采用 Ｅｕｌｅｒ 法、四元数等方法建立卫星的动力学模型［１３⁃１４］，这些方法对于各个卫星之间

多个坐标系间的转换计算较为繁琐．而且当卫星组装成目标构型时，无法直观地处理卫星在组装对接过程中

的变拓扑约束关系．相比之下，采用自然坐标方法建模［１５⁃１７］ 不仅能避免卫星之间繁琐的坐标转换，同时也能

直观地处理堆叠卫星在分离和组装过程中的时变约束．
本文采用自然坐标法建立堆叠卫星系统的动力学方程，设计了合适的卫星堆叠分离方案以及卫星分离

后的组装策略，在考虑卫星组装过程中锁定约束情况下，研究了卫星从堆叠状态入轨后的分离，再到按照既

定的策略组装成目标构型的全部动力学过程．

１　 堆叠卫星系统动力学建模

堆叠卫星系统在距离地球 ３５０ ｋｍ 的轨道上运动．在不同的轨道高度上，科氏力、引力梯度会有所不同，
它们对堆叠卫星系统的运动产生一定的影响．为了表述方便，首先设置三个坐标系，它们分别是惯性坐标系

ＯＸＹＺ， 轨道坐标系 ＯＯＸＯＹＯＺＯ 以及固定在卫星上的连体坐标系 ＯｂＸｂＹｂＺｂ，其中 Ｏｉ
ｂＸ ｉ

ｂＹｉ
ｂＺ ｉ

ｂ 表示第 ｉ颗卫星的

连体坐标系，如图 １ 所示．

图 １　 堆叠卫星系统的描述坐标系

Ｆｉｇ． １　 Ｔｈｒｅｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍｓ ｆｏｒ ａ ｓｔａｃｋｅｄ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

惯性坐标系 ＯＸＹＺ 中的 ＯＺ 轴指向地球的自转方向，ＯＸ 和 ＯＹ 轴位于地球的赤道平面上．轨道坐标系
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ＯＯＸＯＹＯＺＯ 中的ＯＯＺＯ 轴与ＯＺ轴平行，ＯＯＸＯ 轴沿着卫星初始构型边长的方向，并且始终绕着ＯＺ轴以恒定的

角速度 ωｅ ＝ ０．００１ １４４ ｒａｄ ／ ｓ 转动．本文研究的堆叠卫星系统由 ６４ 颗卫星组成，每颗卫星的质量 Ｍ ＝ ６２．５ ｋｇ，
卫星均是边长 ａ 为 ０．５ ｍ 的立方体．
１．１　 单颗卫星动力学建模

本小节将介绍采用自然坐标法［１７］建立的单颗卫星的动力学模型．自然坐标法采用刚体上两个固定点的

位置矢量以及两个不共面的方向矢量作为广义坐标，如图 ２ 所示，以第 ｋ 颗卫星为例，卫星上面两个固定点

分别为点 ｉ，ｊ， 其中点 ｉ固定在卫星的几何中心上， 与点 Ｏｋ
ｂ 重合， 点 ｊ则位于 Ｏｋ

ｂＸｋ
ｂ 轴与卫星右侧平面的交会

处．此外，ｕ 和 ｖ 都是单位向量，分别与 Ｏｋ
ｂＹｋ

ｂ 轴、Ｏｋ
ｂＺｋ

ｂ 轴平行，向量 ｒ－ｋｊ 位于 Ｏｋ
ｂＸｋ

ｂ 上，并且

　 　 ｒ－ｋｊ ＝ ｒｋｊ － ｒｋｉ ， ‖ｒ－ｋｊ ‖ ＝ ａ
２
， （１）

其中，‖·‖表示向量的模，并记 Ｌｒ ＝ ‖ｒ－ｋｊ ‖ ＝ ａ
２

．卫星 ｋ 的广义坐标可以记为

　 　 ｑｋ ＝ ［（ｒｋｉ ） Ｔ 　 （ｒｋｊ ） Ｔ 　 （ｕｋ） Ｔ 　 （ｖｋ） Ｔ］ Ｔ ． （２）

图 ２　 卫星 ｋ 的自然坐标

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｎａｔｕｒａｌ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ｋｔｈ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

卫星上任意一点 Ｐ 在坐标系 Ｏｋ
ｂＸｋ

ｂＹｋ
ｂＺｋ

ｂ 中的位置矢量可以表示为

　 　 ｒ－ｋｐ ＝ ｒｐ － ｒｋｉ ＝ ｃ１
ｒ－ｋｊ
Ｌｒ

＋ ｃ２ｕｋ ＋ ｃ３ｖｋ， （３）

其中 ｃ１，ｃ２，ｃ３ 分别表示点 Ｐ 在坐标系 Ｏｋ
ｂＸｋ

ｂＹｋ
ｂＺｋ

ｂ 中的三个分量，由此可以得到点 Ｐ 在惯性坐标系 ＯＸＹＺ 中的

位置矢量为

　 　 ｒｐ ＝ １ －
ｃ１
Ｌｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｒｋｉ ＋

ｃ１
Ｌｒ

ｒｋｊ ＋ ｃ２ｕｋ ＋ ｃ３ｖｋ ＝ Ｃｋｑｋ， （４）

其中，矩阵 Ｃｋ 为常数矩阵．因此可以推导点 Ｐ 的速度和加速度分别为

　 　 ｒｐ ＝ Ｃｋｑｋ， ｒｐ ＝ Ｃｋｑｋ ． （５）
卫星 ｋ 的质量矩阵根据虚功原理［１８］可以得到

　 　 Ｍｋ ＝ ∫
Ｖ
ＣＴＣｄＭ ． （６）

卫星 ｋ 中的固有约束有 ６ 个，分别是

　 　 ‖ｒ－ｋｊ ‖ ＝ Ｌｒ， ‖ｕｋ‖ ＝ １， ‖ｖｋ‖ ＝ １， （ｒ－ｋｊ ） Ｔｕｋ ＝ ０， （ｒ－ｋｊ ） Ｔｖｋ ＝ ０， （ｕｋ） Ｔｖｋ ＝ ０． （７）
当两颗卫星分离前和对接后，卫星之间为固接约束，每两颗卫星通过对接机构锁紧后将会存在 ６ 个约束
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方程，以 ｍ，ｎ 两颗卫星为例，他们之间的约束方程为

　 　 Ｃｍ
Ｏｑｍ － Ｃｎ

Ｏｑｎ ＝ ０， （ｒｍｉ － ｒｍｊ ） Ｔｕｎ ＝ ０， （ｒｍｉ － ｒｍｊ ） Ｔｖｎ ＝ ０， （ｕｍ） Ｔｖｎ ＝ ０， （８）
其中， Ｃｍ

Ｏ，Ｃｎ
Ｏ 分别表示卫星 ｍ 和卫星 ｎ 中共同连接点 Ｏ 的广义坐标转换矩阵．

１．２　 堆叠卫星系统轨道系动力学建模

在惯性坐标系 ＯＸＹＺ 中，堆叠卫星系统的动力学方程可表示为如下的微分代数方程组：

　 　
Ｍｑａ ＋ ΦＴ

，ｑａλ ＝ Ｆｇ ＋ Ｆｃ ＋ Ｆｔ ＋ Ｆｐ，

Φ（ｑａ，ｔ） ＝ ０，{ （９）

其中， Ｍ 表示系统的质量矩阵， ｑａ 表示系统在惯性坐标系 ＯＸＹＺ 下的广义坐标向量，Φ 表示系统的约束方

程， λ 表示 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘子， ΦＴ
，ｑａλ 表示约束力， Ｆｇ 表示卫星受到的万有引力， Ｆｃ 表示卫星受到的控制力， Ｆｔ

表示卫星受到的控制力矩， Ｆｐ 表示卫星之间的避障力．
为更好地在轨道坐标系 ＯＯＸＯＹＯＺＯ 中观察堆叠卫星系统的运动，通过坐标转换，得到堆叠卫星系统在轨

道坐标系下的动力学方程为［８］

　 　
Ｍｑｏ ＋ Ｃｑｏ ＋ Ｋｑｏ ＋ ＡＴＭＲ ＋ ΦＴ

ｑｏλ ＝ Ｆｇ ＋ Ｆｃ ＋ Ｆｔ ＋ Ｆｐ，

Φ（ｑｏ） ＝ ０，{ （１０）

式中， ｑｏ 表示轨道系描述的系统广义坐标向量， Ｍ ＝ ＡＴＭＡ，Ｃ ＝ ２ＡＴＭＡ，Ｋ ＝ ＡＴＭＡ，Ｆｇ ＝ ＡＴＦｇ，Ｆｃ ＝ ＡＴＦｃ，
Ｆｔ ＝ ＡＴＦｔ，Ｆｐ ＝ ＡＴＦｐ， 且有 ＡＴΦＴ

ｑλ ＝ ΦＴ
ｑｏλ，Ｃｑｏ 表示科氏惯性力向量， Ｋｑｏ ＋ ＡＴＭＲ 为离心力向量．Ａ ＝

ｄｉａｇ［Ａ０ 　 Ａ０ 　 …　 Ａ０］ 表示惯性坐标系和轨道坐标系之间的转换矩阵， Ａ０ ＝
ｃｏｓ θ － ｓｉｎ θ ０
ｓｉｎ θ ｃｏｓ θ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，θ 表示

轨道坐标系 ＯＯＸＯＹＯＺＯ 绕 ＯＺ 轴旋转的角度，并且 θ ＝ ω ｅ ＝ μ ／ Ｒ３
０ ，μ 表示地球常数，为 ３．９８６×１０８ ｍ３ ／ ｓ２， Ｒ０

表示轨道半径，这里取轨道半径为 ４．２１４ ４×１０７ ｍ ．Ｒ ＝ ［ＲＴ
０ 　 ＲＴ

０ 　 ＯＴ 　 ＯＴ 　 …］ Ｔ，Ｒ０ 为 ＯＯ 在惯性坐标系中

的位置， Ｏ 为 ３×１ 阶零矩阵．那么，系统广义坐标在惯性坐标系 ＯＸＹＺ 和轨道坐标系 ＯＯＸＯＹＯＺＯ 之间的转换

关系为

　 　 ｑａ ＝ Ａｑｏ ＋ Ｒ ． （１１）
由于系统的控制力、控制力矩以及避障力在任何坐标系下都适用，因此自然坐标法描述的卫星 ｋ 在轨道

受到的万有引力和主动力可表示为［１６］

　 　 Ｆｋ
ｇ ＝ － μＭ

ＣＴＣｑｋ ＋ ＣＴＡＴ
０Ｒ０

‖Ｃｑｋ ＋ ＡＴ
０Ｒ０‖３， Ｆｋ

ｃ ＝ ＣＴｆｋｃ， Ｆｋ
ｐ ＝ ＣＴｆｋｐ， Ｆｋ

ｔ ＝ Ｑｋ， （１２）

其中， Ｆｋ
ｇ 表示卫星 ｋ的万有引力向量，ｆｋｃ，ｆｋｐ，Ｑｋ 分别表示卫星 ｋ 上的控制力、避障力和控制力矩，详细计算方

法在下一节给出，式（１０）中的 Ｆｇ，Ｆｃ，Ｆｔ，Ｆｐ 分别由 Ｆｋ
ｇ，Ｆｋ

ｃ，Ｆｋ
ｔ ，Ｆｋ

ｐ 组合而成．
本文采用广义 α 算法［１６］求解式（１０）所表示的系统动力学方程．

２　 堆叠卫星系统重构组装控制算法

２．１　 控制力

为了使卫星始终向目标位置移动，对卫星施加控制力．假设卫星 ｋ 的初始和最终时刻的广义坐标分别为

　 　 ｑｋ ＝ ［（ｒｋｉ ） Ｔ 　 （ｒｋｊ ） Ｔ 　 （ｕｋ） Ｔ 　 （ｖｋ） Ｔ］ Ｔ， ｑｋ ＝ ［（ ｒ ｋ
ｉ ） Ｔ 　 （ ｒ ｋ

ｊ ） Ｔ 　 （ｕｋ） Ｔ 　 （ｖｋ） Ｔ］ Ｔ ． （１３）
考虑到卫星运动时速度的变化，设置卫星 ｋ 运动的吸引力为［１９］

　 　 ｆｋｃ ＝ ｋｐｒ
ｒ ｋ － ｒｋ

‖ｒ ｋ － ｒｋ‖２ ＋ １
＋ ｋｄｒ（ ｒ ｋ － ｒｋ）， （１４）

其中， ｋｐｒ，ｋｄｒ 分别表示位移控制系数和速度控制系数， ｒｋ 表示当前时刻卫星 ｋ 质心的位置，ｒ ｋ 表示卫星 ｋ 的
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目标位置．根据式（５）可得 ｒｋ ＝ Ｃｑｋ，ｒｋ ＝ Ｃｑｋ，ｒ ｋ ＝ Ｃｑｋ，ｒ ｋ ＝ Ｃｑｋ ．ｑｋ 表示卫星 ｋ 质心目标位置的广义坐标，相
应地，ｑｋ 表示目标位置的广义速度．
２．２　 避障力

为了避免卫星运动之间的碰撞，设置避障函数．以 ｍ，ｎ 两颗卫星为例，ｍ，ｎ 两颗卫星之间的排斥势为

　 　 Ｕｍ
ｐ ＝

ｋｉ（‖ｒｍ － ｒｎ‖２ － δ ２） ２

（‖ｒｍ － ｒｎ‖２ － ｄ２） ２ ， （１５）

其中， ｒｍ，ｒｎ 分别表示 ｍ，ｎ 两颗卫星质心的位置，ｄ 和 δ 分别代表危险和避撞区域的半径，

　 　 ｋｉ ＝
０，　 　 ‖ｒｍ － ｒｎ‖ ≥ δ，
１，　 　 ‖ｒｍ － ｒｎ‖ ＜ δ ．{

避障力为排斥势的梯度，可以写为

　 　 ｆｍｐ ＝ ｋ
ｒｍＧ － ｒｎＧ

‖ｒｍＧ － ｒｎＧ‖２

ｒ２ｍｉｎ － δ ２

（ ｒ２ｍｉｎ － ｄ２） ３， （１６）

其中， ｒｍｉｎ 表示两颗卫星之间的最小距离．
为了能使用优化方程寻找两颗卫星之间的最小距离，可以把卫星外形描述为一个连续可微函数［８］ ．以第

ｍ 颗卫星为例，卫星外形可以表示为

　 　 ｃｍ（ｘｍ） ＝ ２ｘ
Ｌ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

６

＋ ２ｙ
Ｌ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

６

＋ ２ｚ
Ｌ３

æ

è
ç

ö

ø
÷

６

－ １， （１７）

其中， Ｌ１，Ｌ２，Ｌ３ 分别表示卫星的长、 宽、 高， 这里全部为卫星的边长 ａ ． ｘｍ ＝ （ｘ，ｙ，ｚ） 表示位于坐标系

Ｏｍ
ｂ Ｘｍ

ｂ Ｙｍ
ｂ Ｚｍ

ｂ 中的点．当 ｃｍ（ｘｍ） ≤ ０ 时，表示点 ｘｍ 位于卫星内部或者表面上．
判断两颗卫星之间的最小距离问题可以等价于求解以下凸优化问题：

　 　

ｍｉｎ
ｘｍ，ｘｎ∈ＲＲ３

ｆ（ｘｍ，ｘｎ） ＝ Ｄ（ｘｍ，ｘｎ，ｑｍ，ｑｎ） ２ ＝ ‖ｒｍ － ｒｎ‖２，

　 ｓ．ｔ．　 ｃｍ（ｘｍ） ≤ ０，

ｃｎ（ｘｎ） ≤ ０，

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１８）

其中， ｒｍ ＝ Ｂ０ｘｍ ＋ ｒｍｉ ，Ｂ０ ＝
ｒ－ｍｊ
Ｌｒ

ｕｍ ｖｍé

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

表示由坐标系 Ｏｍ
ｂ Ｘｍ

ｂ Ｙｍ
ｂ Ｚｍ

ｂ 向坐标系 ＯＯＸＯＹＯＺＯ 的坐标转换矩阵．因

此，两颗卫星之间的最小距离 ｒｍｉｎ（ｍ，ｎ） ＝ ｆ（ｘｍ，ｘｎ） ， 两颗卫星中心的距离 Ｄｓ（ｍ，ｎ） ＝ ‖ｒｍｉ － ｒｎｉ ‖， 如图 ３
所示．

图 ３　 卫星之间的最小距离与卫星中心的距离

Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｅ ｍｉｎｉｍｕｍ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｅｎｔｅｒ⁃ｌｉｎｅ ｓｐａｃｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ
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２．３　 控制力矩

为了消除自旋分离导致卫星姿态的变化，使卫星能够达到期望的姿态，方便卫星组装，对卫星施加控制

力矩．结合 ＰＤ 控制，设置控制力矩为

　 　 Ｔｋ
ｔ ＝ ｋｐｔ（ｕｋ × ｕｋ ＋ ｖｋ × ｖｋ） ＋ ｋｄｔ（ｕｋ × ｕｋ ＋ ｖｋ × ｖｋ）， （１９）

其中， ｋｐｔ，ｋｄｔ 分别表示姿态控制系数和角速度控制系数．产生的力矩对应的广义力为［２０］

　 　 Ｑｋ
ｔ ＝ ［０３×１ 　 ０３×１ 　 （ ｆｋｕ） Ｔ 　 （ ｆｋｖ） Ｔ］ Ｔ， （２０）

其中

　 　 ｆｋｖ ＝ （Ｔｋ
ｔ ｕｋ）ｕｋ × ｖｋ， ｆｋｕ ＝ （Ｔｋ

ｔ － （Ｔｋ
ｔ ｕｋ）ｕｋ） × ｕｋ ．

３　 堆叠卫星系统分离与组装策略

３．１　 初始构型和目标构型

堆叠卫星系统由 ６４ 颗卫星组成．考虑到火箭运载能力以及整流罩体积限制，需要设计合适的卫星堆叠

初始形状，使卫星能够占据较小体积．因此设计如图 ４（ａ）所示的堆叠卫星构型，６４ 颗卫星在初始时刻预先堆

叠排列，形成一个结构为每层 １６ 颗，共 ４ 层的立方组合体．本文所设计的卫星目标构型为如图 ４（ｂ）所示的

分形结构．首先，卫星由初始构型分离之后，卫星每 ８ 个一组，组成 ８ 个单元，最后 ８ 个单元组成整体构型．

（ａ） 初始堆叠构型 （ｂ） 目标组装构型

（ａ） Ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ （ｂ） Ｔｈｅ ｆｉｎａｌ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
图 ４　 堆叠卫星初始构型与目标组装构型

Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｆｉｎａｌ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔａｃｋｅｄ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

３．２　 分离与组装过程

堆叠卫星系统分离与组装过程如图 ５ 所示．首先，卫星由运载器发射进入指定轨道；然后，由初始堆叠构

型缓慢自旋，目的是通过离心力使卫星相互无碰撞分离；最后，当卫星通过自旋展开互相分离后，将进入组装

阶段，６４ 颗卫星首先组装成 ８ 个相同的卫星模块，然后 ８ 个卫星模块再组装成最终构型．

图 ５　 卫星分离组装策略

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ａｓｓｅｍｂｌｙ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ ｓｔａｃｋｅｄ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

４　 动力学仿真分析

４．１　 自旋分离过程仿真

堆叠卫星系统在轨分离有很多种方式，如在卫星层间施加弹射力、通过卫星整体自旋分离等．本文使用给卫

星施加一定方向的自旋角速度方式进行一次性分离．施加的角速度可以表示为 ω０ ＝ ［ωＸＯ
　 ω ＹＯ 　 ωＺＯ

］ Ｔ ．通过
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仿真计算，本文采用的堆叠卫星系统的初始分离角速度为 ω０ ＝ ［ － ０．１　 － ０．３５　 － ０．２］ Ｔ ｒａｄ ／ ｓ，分离阶段所

用时间为 ４０ ｓ ．从图 ６ 可以看出，尽管堆叠卫星系统在分离阶段发生较大的旋转和大范围运动，但是整个分

离过程中并没有发现碰撞现象．

（ａ） ｔ ＝ ０ ｓ （ｂ） ｔ ＝ ５ ｓ （ｃ） ｔ ＝ １０ ｓ

（ｄ） ｔ ＝ ２０ ｓ （ｅ） ｔ ＝ ３０ ｓ （ ｆ） ｔ ＝ ４０ ｓ
图 ６　 分离阶段卫星构型

Ｆｉｇ． ６　 Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｐｒｏｇｒｅｓｓ

以第二层的 ２２ 号卫星为例，与其相邻的卫星编号分别为 ６ 号、１８ 号、２１ 号、２３ 号、２６ 号和 ３８ 号．图 ７ 表

示 ２２ 号卫星与其相邻卫星之间的最小距离曲线．可以看出，该卫星与相邻卫星之间的距离呈现出不断增大

的趋势，卫星在分离阶段没有发生碰撞，说明采用的自旋角速度是合理可行的．

图 ７　 分离阶段 ２２ 号卫星与其相邻卫星之间的距离

Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｅ ｍｉｎｉｍｕｍ ｄｉｓｔａｎｃｅｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ №．２２ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｉｔｓ ｎｅｉｇｈｂｏｕｒｓ

注　 为了解释图中的颜色，读者可以参考本文的电子网页版本，后同．
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４．２　 重构组装过程仿真

安全无碰撞分离之后，再对堆叠卫星系统进行重构组装，重构组装不同阶段的控制参数如表 １ 所示．
图 ８ 表示组装过程的动态构型图，可以看出，堆叠卫星系统在分离后，依次按照设计的组装策略，实现阶

段 ２、３、４ 构型．
由于 ８ 组卫星的运动状态基本上是同步的，因此这里只分析第一组卫星，即 １ ～ ８ 号卫星的位移与速度

变化．图 ９ 表示卫星沿着 ＯＸｂ，ＯＹｂ，ＯＺｂ 轴三个方向的位移变化曲线．在前 ４０ ｓ，卫星处于分离阶段，沿着各个

方向的位移均逐渐变大．随后，由于控制力作用，卫星运动逐渐平稳，并运动到目标位置且保持稳定．
表 １　 控制参数的取值

Ｔａｂｌｅ １　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅ
ｐｈａｓｅ ２ ＆ ３　 ｋｐｒ，ｋｐｔ １
ｐｈａｓｅ ２ ＆ ３　 ｋｄｒ，ｋｄｔ ５

ｐｈａｓｅ ４　 ｋｐｒ，ｋｐｔ ８
ｐｈａｓｅ ４　 ｋｄｒ，ｋｄｔ ４０

ｄ ／ ｍ ０．０７

δ ／ ｍ ０．２５

（ａ） ｔ ＝ ７０ ｓ （ｂ） ｔ ＝ １５０ ｓ （ｃ） ｔ ＝ ２２０ ｓ

（ｄ） ｔ ＝ ２５０ ｓ （ｅ） ｔ ＝ ２８３ ｓ （ ｆ） ｔ ＝ ３６０ ｓ
图 ８　 组装阶段卫星构型

Ｆｉｇ． ８　 Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ｉｎ ｔｈｅ ａｓｓｅｍｂｌｙ ｐｒｏｇｒｅｓｓ

　 　 为了更直观地显示姿态控制器的效果，同时更便于理解，简化计算，本文使用卫星连体坐标系 ＯｂＸｂＹｂＺｂ

与轨道坐标系 ＯＯＸＯＹＯＺＯ 中三个轴之间对应的夹角表示卫星的姿态，即使用 ＯｂＸｂ 与 ＯＯＸＯ 之间的夹角 χ、
ＯｂＹｂ 与ＯＯＹＯ 之间的夹角 ξ 以及ＯｂＺｂ 与ＯＯＺＯ 之间的夹角 ψ 表示．设轨道坐标系三个轴对应的单位向量分别
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为 ｘｏ ＝ （１，０，０） Ｔ，ｙｏ ＝ （０，１，０） Ｔ，ｚｏ ＝ （０，０，１） Ｔ，以第 ｋ 颗卫星为例，

　 　 χ ＝ ａｒｃｃｏｓ
ｘＴ

ｏ ｒ
－ｋ
ｊ

‖ｒ－ｋｊ ‖
æ

è
ç

ö

ø
÷ ， ξ ＝ ａｒｃｃｏｓ（ｙＴ

ｏｕｋ）， ψ ＝ ａｒｃｃｏｓ（ｚＴｏ ｖｋ） ． （２１）

姿态变化如图 １０ 所示．姿态变化主要集中在前 ６０ ｓ ．卫星的自旋分离导致姿态不断变化，经过自旋分离

阶段之后，由于姿态控制器的作用，卫星的姿态能够很快稳定下来，并且在之后的阶段中，始终处于较平稳的

位置．

（ａ） ＯＸｂ 方向的位移 （ｂ） ＯＹｂ 方向的位移 （ｃ） ＯＺｂ 方向的位移

（ａ） Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ ｉｎ ｔｈｅ ＯＸｂ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ （ｂ） Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ ｉｎ ｔｈｅ ＯＹｂ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ （ｃ） Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ ｉｎ ｔｈｅ ＯＺｂ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图 ９　 １～８ 号卫星的位移

Ｆｉｇ． ９　 Ｔｈｅ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ №．１～８ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

（ａ） χ （ｂ） ξ （ｃ） ψ
图 １０　 １～８ 号卫星的姿态

Ｆｉｇ． １０　 Ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅｓ ｏｆ ｔｈｅ №．１～８ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

图 １１ 表示卫星沿着 ＯＸｂ，ＯＹｂ，ＯＺｂ 轴三个方向的速度变化曲线．值得注意的是，在 ２６０ ｓ、３１０ ｓ 左右产生

速度的突变，这是由于卫星在这些时刻进入对接距离并施加固定约束所致．在整个过程中，速度并没有超过

０．５ ｍ ／ ｓ，处在合理的范围之内．

（ａ） ＯＸｂ 方向的速度 （ｂ） ＯＹｂ 方向的速度 （ｃ） ＯＺｂ 方向的速度

（ａ） Ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ＯＸｂ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ （ｂ） Ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ＯＹｂ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ （ｃ） Ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ＯＺｂ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图 １１　 １～８ 号卫星的速度

Ｆｉｇ． １１　 Ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ №．１～８ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

９第 １ 期　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 孙加亮，等： 堆叠卫星的分离与重构动力学研究



图 １２ 表示施加在卫星上的控制力、控制力矩以及避障力曲线．根据仿真结果可以看到，整个过程中，控
制力和控制力矩均不超过 １０ Ｎ，而避障力只在少数时间段存在，这也表明了设置的控制器是合理有效的．

（ａ） 控制力 （ｂ） 控制力矩 （ｃ） 避障力

（ａ） Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒｃｅｓ （ｂ） Ｃｏｎｔｒｏｌ ｔｏｒｑｕｅｓ （ｃ） Ａｖｏｉｄａｎｃｅ ｆｏｒｃｅｓ
图 １２　 １～８ 号卫星上的主动力

Ｆｉｇ． １２　 Ｔｈｅ ｆｏｒｃｅｓ ｏｆ ｔｈｅ №．１～８ ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

５　 结　 　 论

本文针对由 ６４ 颗卫星组成的堆叠卫星系统分离重构问题，研究了卫星从堆叠状态分离释放、到分形重

构组装的整个动力学过程．卫星由堆叠状态入轨后，通过施加 ω０ ＝ ［ － ０．１　 － ０．３５　 － ０．２］ Ｔ ｒａｄ ／ ｓ 的自旋

角速度，实现卫星无碰撞分离．另外，本文还设计了卫星组装策略，将卫星分离组装全部过程分成 ４ 个阶段，
使卫星能够按照预定的步骤实现组装．在卫星组装过程中，通过 ＰＤ 控制，并且结合势函数设计控制器，既能

避免卫星之间的碰撞，又能使卫星在 ３２０ ｓ 左右较为高效地运动到目标位置．为了处理卫星组装系统中的时

变约束，本文采用自然坐标方法建模．最终通过数值仿真对堆叠卫星从分离到组装的全过程进行分析，结果

证明卫星整体分离组装过程不超过 ３６０ ｓ，控制力均在 １０ Ｎ 以下，卫星能够按照既定的步骤完成分离重构．
以上结论表明，本文所设计的卫星组装策略是合理的．
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