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卫星空间分离动力学研究
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摘要　随着卫星技术的发展，分离技术的研究日益重要．运用动力学知识和虚拟样机技术，实现了对卫星分

离的动力学分析及姿态预测，对比理论计算与ＡＤＡＭＳ仿真分析结果，验证了模型的正确性．同时也分析了

各种因素对母子星运动状态的影响．对单弹簧和四弹簧分离机构的防故障能力进行仿真分析，比较两个方

案的利弊．运用ＡＤＡＭＳ对空间飞行器进行地面仿真，避免了复杂的动力学计算，具有广泛的应用前景．

关键词　卫星分离，　速度，　角速度，　安装偏差，　ＡＤＡＭＳ仿真

ＤＯＩ：　１０．６０５２／１６７２６５５３２０１４０１７

引言

卫星技术经过几十年的发展已经成功地为人

类带来了可观的社会效益和经济效益．按照重量大
小，国际上通常将卫星划分为纳米型，微型，超小

型，小型，大型卫星等．近年来，成本低，性能高，方
便灵活的小卫星越来越受到人们的重视．目前小卫
星的应用领域越来越广，不但在民用通信，遥感气

象，地球科学，空间科学，行星探测，技术验证等领

域获得了广泛应用，在商业和军事方面的应用更是

成为各国致力发展和研究的重点［１－２］．
小卫星的入轨方式一般可分为两种：直接由地

面运载火箭通过一箭多星技术发射入轨，或者搭载

大卫星一起发射［３］．随着航天飞机，空间站等大型
航天器的迅速发展，在轨释放作为一种更为经济的

方式受到各国的青睐，分离技术的研究也变得日益

重要起来．朱金林［４］针对简化了的部分充液卫星模

型，分析了系统的非线性稳定性．刘壮壮［５］建立绳

系卫星动力学模型，通过数值积分计算得到了绳系

卫星系统释放历程的动力学响应．舒燕，李志［６］通

过对三种在轨释放，分离载荷方案的分离过程动力

学仿真结果对比分析以及参数化仿真分析，为载荷

释放和分离方案设计提供参考．许锋，杨华文，聂
宏［７］实现了逃逸飞行器在特定初始条件下与运载

火箭分离的六自由度仿真．国内众多学者也对搭载

小卫星和飞行器的轨道和分离过程进行了动力学

分析［８－１０］．
本文选取子星迹向分离模式，对分离过程中的

运动情况进行分析，并在ＭＳＣ．ＡＤＡＭＳ平台下建立
了虚拟样机模型，仿真得到子星与母星的姿态动力

学响应．理论与仿真结果相结合，实现对航天器分
离的动力学分析以及姿态预测，同时也考虑分离过

程中各种因素对母子星运动的影响．对单弹簧和多
弹簧分离机构进行故障分析，比较两方案的利弊．

１　分离过程运动分析

卫星在空间中处于微重力状态，子星与分离平

台起初以相同的速度运动，定义运动方向为ｘ轴．

图１　卫星分离模型

Ｆｉｇ．１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

建立卫星分离模型如图１，分离机构固定于母
星适配器上，通过弹簧作用，顶球与推杆固连，直接
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与子星适配器接触．
１．１　分离速度

假设分离速度方向与卫星初始速度方向相同，

在分离的过程中由动量，能量均守恒，得到分离的

速度．
ｍ１Ｖ１＋ｍ２Ｖ２＝（ｍ１＋ｍ２）Ｖ０ （１）
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２ｍ１Ｖ

２
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其中，ｍ１为子飞行器质量，Ｖ１为子飞行器分离后速
度，ｍ２为母飞行器质量，Ｖ２为母飞行器分离后速
度，Ｖ０为母子飞行器的初始速度，ｋ为弹簧刚度，Δｘ
为弹簧压缩量．联立得：

Ｖ１＝Ｖ０＋
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ｋΔｘ

槡
２ （３）
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则分离相对速度为：

ΔＶ＝Ｖ１－Ｖ２＝
ｋ（ｍ１＋ｍ２）
ｍ１ｍ２

Δ
槡

ｘ （５）

１．２　分离角速度
飞行器的姿态运动是飞行器绕自身质心的转

动运动．姿态动力学方程可从刚体的动量矩公式和
定理导出，有

ｄＨ
ｄｔ＝Ｍ （６）

其中，Ｈ＝Ｉω为角动量，Ｉ为刚体的惯性阵．
在本体转动过程中，惯量阵为非常值矩阵，不

便于动力学分析．为此，需在本体坐标系中获得常
量惯性阵，同时在本体坐标系中描述角动量及角动

量定理，即在动坐标中描述矢量相对固定参考坐标

的变化．设有本体矢量 ａ，在参考坐标系中该矢量
为ａ，则有ａ＝Ａａ′，对其求微分可得：

ｄａ
ｄｔ＝
ｄＡ
ｄｔａ′＋Ａ

ｄａ′
ｄｔ （７）

又因为：

ｄＡ
ｄｔ＝－珟ωＡ （８）

其中，珟ω为动坐标相对参考坐标的转速矢量的斜对
称矩阵式，
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将式（８），（９）代入式（７）可得

Ａｄａ′ｄｔ＝
ｄａ
ｄｔ＋珟ωＡａ′＝

ｄａ
ｄｔ＋ω×ａ （１０）

上式中，Ａｄａ′ｄｔ意义为在动坐标系描述矢量相

对参考坐标系的变化率，可记为
ｄａ
ｄｔｒ
，另一个 Ａｄａｄｔ

为在动坐标系描述矢量在该动坐标系的变化率，可

记为
ｄａ
ｄｔｂ
．因此，矢量相对固定参考坐标的变化率

等于矢量在动坐标的变化率和动坐标相对参考坐

标的转速矢量与该矢量的叉积之和：

ｄａ
ｄｔｒ
＝ｄａｄｔｂ

＋ω×ａ （１１）

上式可简写为：

ｄａ
ｄｔ＝ａ＋ω×ａ （１２）

将角动量定理（６）式转入本体坐标，即得飞行
器姿态动力学方程：

Ｈ
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＋珟ωＨ＝Ｍ （１３）
其中，角动量
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外力矩Ｍ＝［Ｍｘ　Ｍｙ　Ｍｚ］，模型中子飞行器的惯
量积均为零，则
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把式（１５）代入姿态动力学方程（１３）得：
Ｉｘｘωｘ－（Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）ωｙωｚ＝Ｍｘ
Ｉｙｙωｙ－（Ｉｙｚｚ－Ｉｘｘ）ωｘωｚ＝Ｍｙ
Ｉｚｚωｚ－（Ｉｘｘ－Ｉｙｙ）ωｘωｙ＝Ｍ

}
ｚ

（１６）

方程（１６）即卫星分离过程的姿态动力学方
程，采用４节龙格库塔迭代可得分离角速度．外力
矩Ｍ可根据具体情况确定．
１．３　卫星分离算例

参考文献［５］中卫星的惯性参数，母子飞行器
主要参数选取如下：

母星参数：

Ｍ＝２０００ｋｇ，Ｉｘｘ＝２×１０
３ｋｇ·ｍ２

Ｉｙｙ＝Ｉｚｚ＝４．８３×１０
３ｋｇ·ｍ２

６６１
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子星参数：

ｍ＝１０ｋｇ，Ｉｘｘ＝０．１４７ｋｇ·ｍ
２

Ｉｙｙ＝Ｉｚｚ＝０．１７２ｋｇ·ｍ
２

模拟空间轨道运行，初速度 Ｖｘ＝７．６ｋｍ／ｓ．给

定弹簧初始压缩量２０ｍｍ，刚度５Ｎ／ｍｍ，阻尼系数

０．３Ｎ·ｓ／ｍ．在ＡＤＡＭＳ中输入母子星参数，编写描

述式仿真程序．得到计算与仿真结果如表１．
表１　卫星分离结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

Ｒｅｓｕｌｔｓ
ΔＶｘ／
（ｍｍ／ｓ）

ΔＶｙ／
（ｍｍ／ｓ）

ΔＶｚ／
（ｍｍ／ｓ）

Δωｘ／
（／ｓ）

Δωｙ／
（／ｓ）

Δωｚ／
（／ｓ）

Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ ４４８．３ ０ ０ ０ ０ ０

Ｅｍｕｌａｔｉｏｎａｌ ４４７．８ １．５５ ０ ０ ０ ０．０１

由表１可见，在所选参数情况下，理论计算结
果与仿真结果较为接近．理论计算中未考虑弹簧横
向力以及阻尼对分离过程的影响，使分离径向速度

与角速度存在一定误差，实际设计中应参考仿真与

实验结果．

２　参数化分析

影响分离后母子星状态的参数很多，包括弹簧

刚度系数，弹簧初始压缩量，子星质量等．为确定其
对分离姿态产生的影响，对各参数进行定量分析．
２．１　弹簧刚度

在原始模型基础上，保证其他参数不变，对弹

簧刚度系数进行参数化分析，取弹簧刚度系数别５
～１０００Ｎ／ｍｍ．计算与仿真得到分离相对速度如图
２．

图２　分离速度随刚度变化

Ｆｉｇ．２　Ｓｅｐａｒａｔｅｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｐｒｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

由图２可见，仿真结果与理论分析结果基本吻
合．在其它参数不变的情况下，分离速度随弹簧刚
度的二分之一次方呈线性增长关系，与动力学分析

一致．

２．２　弹簧压缩量
同样保证其它参数不变，对弹簧初始压缩量进

行参数化分析，设置弹簧刚度为５Ｎ／ｍｍ，初始压缩
量为２０～４０ｍｍ，分离速度如图３．

图３　分离速度随压缩量变化

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｐａｒａｔｅｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｉｎｉｔｉａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎａｍｏｕｎｔ

在图３中，仿真与理论结果基本吻合．其它参
数不变时，分离速度随弹簧初始压缩量的增大而增

大．
２．３　子星质量

保证母星质量２０００ｋｇ不变，取子星质量０．５～
３０ｋｇ，计算分离相对速度如图４．

图４　分离速度随子星质量变化

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｐａｒａｔｅｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｑｕａｌｉｔｙｏｆｓｍａｌｌｓａｔｅｌｌｉｔｅ

由图４可见，分离速度随着子星质量的增大而
减小，且大致呈反比关系．当子星质量为１０～３０ｋｇ
时，对分离速度的影响相对较小．

３　不同分离方案比较

在分离过程中，各种安装偏差与参数误差均可

产生外力矩，使子飞行器产生角速度，导致子飞行

器产生发射角度误差．在此选用单个弹簧分离机构
与四个弹簧并联分离机构（如图５），研究子飞行器
的安装位置偏差与姿态角偏差对发射角速度的影

响，比较两机构的抗干扰能力．
３．１　子星安装位置偏差

保证其他仿真参数不变，令子星出现安装位置

偏差，即模型中使子星位置沿 ｙ向移动 ａ（ｍｍ）．子

７６１
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星分离角速度随偏差量变化如图６．

图５　两种分离机构

Ｆｉｇ．５　Ｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图６　分离角速度随偏差量变化

Ｆｉｇ．６　Ｓｅｐａｒａｔｅａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｏｆｆｓｅｔ

由上图６可见，对于子星安装位置偏差，相比
于单根弹簧的分离机构，四个弹簧并联使得分离角

速度变化较小，具有较好的抗干扰能力．这主要由
于四个弹簧分布于子星四周，当子星发生偏移时，

产生的偏转力矩较一个弹簧的情况下小，所引起的

分离角速度较小．

３．２　子星安装角度偏差
当子飞行器安装姿态出现偏角时，同样可导致

分离角度发生误差．设子飞行器产生的偏角为 θ，

即子飞行器绕ｚ轴逆时针旋转 θ角．比较两种分离
机构分离角速度随偏角的变化，如图７．

在子星安装角度偏差的情况下，单个弹簧比多

个弹簧的分离机构更为优越．相同的姿态偏角下，
单个弹簧所引起的分离角速度较小，主要是由于单

个弹簧弹力作用于子星质心，引起的偏转力矩较

小．

图７　分离角速度随偏角变化

Ｆｉｇ．７　Ｓｅｐａｒａｔｅａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

实际设计中应考虑安装位置偏差与姿态偏差

的综合影响，根据实际情况选择有利的分离机构方

案．

４　结论

本文针对卫星空间二次分离过程，运用理论与

仿真方法，对卫星分离后的姿态进行了定性与定量

分析．研究了弹簧刚度，弹簧初始压缩量，子星质量
对分离速度的影响．其中子星分离速度与弹簧刚度
的二分之一次方呈线性递增关系，与弹簧压缩量呈

线性递增关系，与子星质量呈反比递减关系．
对于单个弹簧和多个弹簧的分离机构，分别进

行了安装位置偏差和姿态角偏差的故障分析．单个
弹簧对于安装角度偏差的抗干扰能力较强，而多个

弹簧的分离机构能较好地抵抗安装位置偏差的影

响．两种方案各有利弊，设计时应根据实际情况选
择．

运用ＡＤＡＭＳ对空间飞行器进行地面仿真，避
免了惯常的系统动力学分析严重滞后于设计以及

所需的动力学试验费用昂贵等弊病，对缩短复杂

动力学系统的设计周期和降低设计成本具有重要

的理论意义和广泛的应用前景．
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