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摘要　通过绳系卫星轨道面内运动的天地动力学相似，利用地面物理仿真平台实验研究绳系卫星短距离释

放的控制问题．首先建立带控制臂的绳系卫星系统非线性动力学方程，获得天地动力学相似条件，采用比例

微分反馈控制方法，对受控绳系卫星的姿态运动进行数值仿真．其次，利用地面物理仿真平台实现绳系卫星

的天地动力学相似环境，通过单根刚性臂实现卫星姿态运动和系绳摆动的两自由度运动控制．实验和数值

对比结果表明，借助控制臂可以有效的对绳系卫星的释放进行控制．
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引言

未来空间任务的多样性要求开发新的航天飞

行器，绳系航天器在构筑大孔径基线、捕捉空间碎

片、轨道再入、动量转移等一系列航天任务中具有

独特作用，是一种新型的航天飞行器系统［１］．
国际上将绳系卫星作为一个宇航项目进行了

多次在轨试验，例如ＮＡＳＡ对绳系卫星控制机构作
了多次改进，成功进行了ＳＥＤＳ１和ＳＥＤＳ２近地轨
道绳系释放和回收试验［２３］．２００７年９月，欧空局
ＹＥＳ２绳系卫星成功进行了３１．７ｋｍ导电系绳的在
轨释放试验，试验表明 ＹＥＳ２能够实现星间动量转
移任务［４］．日本为研究空间绳系机器人建立了
ＳＴＡＲＳ项目，并利用探空火箭对绳系机器人进行了
多次控制试验［５６］．伴随这些试验的开展，许多学者
对绳系卫星的运动与控制等进行了分析和数值仿

真，如张力控制率策略［７］、后退时间区间控制仿真

验证［８］、卫星空间分离研究［９］以及三自由度绳系

卫星的最优控制等［１０］．与此同时，绳系航天器的地
面物理仿真系统逐步建立和完善［１１］．例如，日本学
者提出通过旋转的倾斜坡面来再现绳系卫星释放

导致的Ｃｏｌｉｏｒｉｓ效应［１２］、利用自由落塔实现微重力

环境下的卫星姿态控制［１３］、地面气浮平台系

统［１４］，以及南京航空航天大学提出通过喷气控制

再现绳系卫星空间动力学环境的物理仿真系

统［１５１６］．
本文通过天地动力学相似原理建立绳系卫星

系统实验非线性动力学模型，继而基于喷气控制实

现等效的地面动力学环境，采用可控刚性臂产生的

力矩控制绳系卫星的姿态，实现绳系卫星释放过程

的姿态控制．实验结果表明，采用可控臂可以对绳
系卫星的姿态进行精确控制．

１　天地动力学相似

研究主星运行于圆轨道的面内绳系卫星系统，

如图１所示．子星质量为ｍ、半径为 ｒ，带有长度为
ｌ２的一刚性臂，并通过长度为 ｌ１的系绳与主星相
连，φ１表示刚性臂摆角，φ２表示子星姿态角．考虑
到主星质量远大于子星质量，因而忽略子星运动对

主星轨迹的影响．定义固连于地球的惯性坐标系
ＯＸＹ和主星轨道坐标系 ｏｘｙ．设主星位置矢量为
ＲＭ，子星相对惯性系和轨道系的位置矢量分别为

ＲＣ和ｒＣ，ｒＣ＝［ｘ，ｙ］
Ｔ，这里

ｘ＝－ｌ１ｃｏｓθ－ｌ２ｃｏｓ（φ２＋φ１）－ｒｃｏｓφ２
ｙ＝－ｌ１ｓｉｎθ－ｌ２ｓｉｎ（φ２＋φ１）＋ｒｓｉｎφ{

２

（１）

子星短距释放时，ｌ１，｜ｘ｜，｜ｙ｜＜＜ＲＭ，子星
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受到地球的重力为

Ｇ＝［－ｍω２ＲＭ，０］
Ｔ （２）

式中ω为主星轨道角速度．

图１　绳系卫星力学模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｍｏｄｅｌｏｆｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ

系绳张力

Ｔ＝Ｔ［ｃｏｓθ，ｓｉｎθ］Ｔ （３）
该张力相对子星质心的力矩是

Ｍ ＝－Ｔｌ２ｓｉｎ（α＋φ１）＋ｒｓｉｎ[ ]α （４）

式中α＝φ２－θ．根据ｍＲ
¨
Ｃ ＝Ｔ＋Ｇ和Ｊφ̈２ ＝Ｍ，

得到绳系卫星非线性动力学方程

ｍｘ̈＝ｍ（ω２ｘ＋２ωｙ）＋Ｔｃｏｓθ

ｍｙ̈＝ｍ（－２ωｘ＋ω２ｙ）＋Ｔｓｉｎθ
Ｊφ̈２ ＝－Ｔｌ２ｓｉｎ（α＋φ１）＋ｒｓｉｎ[ ]

{
α

（５）

式中Ｊ为子星转动惯量．

图２　物理仿真模型

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

为了进行绳系卫星地面实验研究，构建地面物

理仿真平台系统，如图２所示．该卫星仿真器在地

面物理仿真平台上的动力学方程为

ｍ０ｘ̈０ ＝Ｔ０ｃｏｓθ０
ｍ０ｙ̈０ ＝Ｔ０ｓｉｎθ０
Ｊ０φ̈０２ ＝－Ｔ０ ｌ０２ｓｉｎ（α０＋φ０１）＋ｒ０ｓｉｎα[ ]

{
０

（６）

通过对比天－地动力学模型可见，若沿卫星仿
真器ｘ和ｙ方向施加控制力Ｆｘ和Ｆｙ，并且令

Ｆｘ ＝ｍ（ω
２ｘ＋２ωｙ）

Ｆｙ ＝ｍ（－２ωｘ＋ω
２ｙ{ ）

（７）

则可获得天－地动力学相似．这里采用卫星仿真器
上的两向喷气力 Ｆｔ和 Ｆｒ来实现该动力学相似环
境，即

Ｆｔ＝Ｆｘｓｉｎφ０２－Ｆｙｃｏｓφ０２
Ｆｒ＝－Ｆｘｃｏｓφ０２－Ｆｙｓｉｎφ{

０２

（８）

这样即可通过控制这两向喷气力来模拟绳系卫星

的空间力学环境．

２　短距释放控制

绳系卫星从主星弹射释放时易产生初始扰动，

这种扰动会使卫星姿态运动发散，因而需要施加控

制以使释放过程渐近稳定．本文采用施加刚性臂以
产生控制力矩的方法对卫星姿态加以控制，同时系

绳俯仰运动渐近稳定．例如，无刚性臂控制时，根据
方程（５）可得

　

φ̈２ ＝－
Ｔｌ３
Ｊｓｉｎα

θ̈＝ １ｌ１
［（Ｔｌ２３／Ｊ）ｓｉｎαｃｏｓα＋ｌ３（ω＋φ２）２ｓｉｎα－２ｌ

·

１（ω＋θ
·
）］

ｌ̈１ ＝（Ｔｌ２３／Ｊ）ｓｉｎ２α＋ｌ３（ω＋φ２）２ｃｏｓα＋ｌ１（ω＋θ
·
）２－Ｔ／










ｍ

（９）
式中ｌ３＝ｌ２＋ｒ．施加刚性臂，并采用比例－微分反
馈控制，即

φ１ ＝ｋｐφ２＋ｋｄφ２ （１０）
关于参数ｋｐ，ｋｄ的选择，考虑到系绳摆角 θ非

常小，简化方程（５）第三式并做线性化处理可以得
到

Ｔ
Ｊφ̈２＋ｌ２ｋｄφ２＋ｌ２ ｋｐ＋

( )１＋ｒ＝０ （１１）

对于式（１１）的二阶线性系统，考虑其欠阻尼
的情况，该系统的稳定性需满足

ｋｄ ＞０

ｌ２ ｋｐ＋( )１＋ｒ＞０

ｌ２ｋ( )
ｄ
２－４Ｊｌ２ｋｐ＋ｌ２( )＋ｒ／Ｔ＞

{
０

（１２）

建立以ｋｐ，ｋｄ为坐标的参数区域，如图３所示．
考虑到实际情况下，刚性臂控制角φ１不宜过大，故
选择控制参数ｋｐ＝１，０．４≤ｋｄ≤１．将式（１０）代
入方程（５）得到

６７４
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图３　稳定参数区域

Ｆｉｇ．３　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｐｌａｎｅ

　

φ̈２ ＝－
Ｔ
Ｊ［ｌ２ｓｉｎ（α＋φ１）＋ｒｓｉｎα］

θ¨＝ １ｌ１
｛ｒ（ω＋φ２）２ｓｉｎα＋ｌ２（ω＋φ１＋φ２）２ｓｉｎ（α＋φ１）－

　ｌ２φ̈１ｃｏｓ（α＋φ１）＋（Ｔｌ２２／Ｊ）［（ｒ／ｌ２）ｓｉｎ（２α＋φ１）＋

　０．５ｓｉｎ２（α＋φ１）＋０．５（ｒ２／ｌ２２）ｓｉｎ２α］－２ｌ
·

１（ω＋θ
·

）｝

ｌ¨１ ＝ｒ（ω＋φ２）２ｃｏｓα＋ｌ２（ω＋φ１＋φ２）２ｃｏｓ（α＋φ１）＋

　ｌ２φ̈１ｓｉｎ（α＋φ１）＋（Ｔｌ２２／Ｊ）｛（ｒ／ｌ２）ｃｏｓ（２α＋φ１）＋

　０．５ｃｏｓ２（α＋φ１）＋０．５（ｒ２／ｌ２２）ｃｏｓ２α＋０．５［ｒ２／ｌ２２－

　２（ｒ／ｌ２）ｃｏｓφ１＋１］｝＋ｌ１（ω＋θ
·

）２－Ｔ／





















ｍ

（１３）
若轨道高度３００ｋｍ，轨道角速度 ω≈１．１５×

１０－３ｒａｄ／ｓ，卫星仿真器参数 ｍ＝１２．０２ｋｇ，ｒ＝０．１ｍ，
ｌ２＝０．１６ｍ，Ｊ＝０．０７６６ｋｇｍ

２，Ｔ＝０．３６Ｎ．当系绳释
放到２ｍ时给予初始扰动φ２ ＝０．７ｒａｄ／ｓ．方程（９）
和（１３）仿真结果如图４所示．从图４（ａ）可见，若不
加控制，存在初始扰动时，卫星在到达指定位置前

姿态和系绳呈现振荡，持续时间较长；施加刚性臂

控制后，卫星姿态和系绳摆角可以在４－５个摆动
周期内逐渐稳定下来，如图４（ｂ）所示．

图４　控制效果

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｅｃｔ

３　绳系卫星物理仿真系统

采用绳系航天器地面仿真平台系统进行实验验

证，如图５所示．该平台由一块水平花岗岩石、绳系卫
星仿真器、光学动态测量系统、收放机构等组成．系绳
为Ｄｙｎｅｅｍａ纤维材料．自行设计的绳系卫星仿真器如
图６所示，主要组成部分为：气瓶、减压阀、空气比例电
磁阀、气浮轴承、压力传感器、机载计算机、Ｄ／Ａ转换
器、电源、电源转换器、无线通讯模块、功率放大器、喷

口、动量轮、控制机械臂等．
仿真器底部三个气浮轴承支撑其无摩擦的悬

浮于花岗岩平台上．气浮轴承采用直径５０ｍｍ圆形
平板气浮轴承，它运用多孔介质技术使气流通过上

百万亚微米级细孔，均匀穿过整个轴承表面，与气

浮平台之间形成厚度小于５
!

ｍ级气膜．气浮轴承
额定气压４ＭＰａ，单个气浮轴承负载达３５０Ｎ．

图５　绳系卫星仿真平台

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ

图６　卫星仿真器

Ｆｉｇ．６　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｍｕｌａｔｏｒ

①．Ｇａｓｃａｒｔｒｉｄｇｅ，　②．Ｐｉｅｚｏｍｅｔｅｒ，　③．ＤＣｃｏｎｖｅｒｔｅｒ，

④．Ｗｉｒｅｌｅｓｓｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ，　⑤．ＯｎｂｏａｒｄＳＣＭ，　⑥．Ｏｎｂｏａｒｄｃｏｍｐｕｔｅｒ

⑦．Ｊｅｔｎｏｚｚｌｅ，　⑧．Ｓｏｌｅｎｏｉｄｖａｌｖｅ，　⑨．Ｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌ，

⑩．Ａｒｍ，　瑏瑡．Ｃｕｒｒｅｎｔａｍｐｌｉｆｉｅｒ，　瑏瑢．Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒ．

瑏瑣．Ｇａｓｂｅａｒｉｎｇ　瑏瑤．Ｒｅｄｕｃｉｎｇｖａｌｖｅ

绳系卫星仿真器气源系统如图７所示．碳纤维

７７４
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气瓶利用二氧化碳作为气源，容积１．１Ｌ，工作压力
３０ＭＰａ．气源一路为气浮轴承提供４ＭＰａ压力以支
撑仿真器，另一路输出至空气比例电磁阀控制喷气

力输出．

图７　气源系统示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｓｕｐｐｌｙｓｙｓｔｅｍ

仿真平台的光学动态测量系统，如图８所示．
采用德国ＧＯＭ公司研制的ＰＯＮＴＯＳ三维动态测量
系统进行测量．该系统高性能图形工作站、高速相
机、传感器控制器及闪光控制器等构成，相机最高

采样频率６０Ｈｚ．动态测量系统对绳系卫星仿真器
上的荧光标志点进行位置捕捉，通过图像处理软件

得到各点的像素坐标，识别精度在６０
!

ｍ以内．图
形工作站在获取各点的像素坐标后，经计算转为实

际物理量并通过无线通讯模块发送至仿真器上的

机载计算机和系绳收放机构进行控制．

图８　光学动态测量系统

Ｆｉｇ．８　Ｏｐｔｉｃａｌｄｙｎａｍｉｃｍｅａｓｕｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

图９　卫星仿真器控制系统

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｍｕｌａｔｏｒ

绳系卫星仿真器的控制系统包括喷气组件、动

量轮、系绳收放组件和可控机械臂，可实现对仿真

器位置和姿态控制，控制流程如图９所示．动态测
量系统测得仿真器位置和运动状态，根据控制算法

计算各部分模拟量和控制量，然后利用无线通讯模

块分别将数据发送至机载计算机和系绳收放机构，

同步控制系绳卷线电机、喷气组件、动量轮和可控

机械臂．

４　实验结果

（１）无控制情况，给予初始扰动φ２＝０．７ｒａｄ／ｓ，

结果如图１０和１１所示．

图１０　不加控制时喷气力输出

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｆｏｒｃｅｓｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ

图１１　不加控制实验与数值对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ

（２）利用刚性臂施加控制，选择控制参数ｋｐ ＝
１，ｋｄ ＝０．４，０．８，如图１２和１３所示．

图１２　施加控制时喷气力输出

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｆｏｒｃｅｓｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌ

图１１给出了不加控制时，卫星姿态与系绳摆
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图１３　施加控制实验与数值对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌ

角的实验与数值对比结果，实验中卫星姿态与系绳

摆角因初始扰动呈振荡摆动，与数值结果相符．实

验与数值结果的姿态角振荡峰值分别为０．４７８ｒａｄ

和０．５３０ｒａｄ．图１３给出了施加控制时，卫星姿态与

系绳摆角的实验与数值对比结果，实验基本实现了

控制要求，通过刚性臂力矩输出控制卫星姿态，实

现了对卫星在姿态和系绳摆角两个自由度上的控

制，经４－５个周期即可将初始扰动抑制下来，与数

值仿真吻合．选取 ±０．０４ｒａｄ作为稳态值的误差带，

系统性能指标的实验与理论对比结果如表１所示．
表１　性能指标对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

Ｐｅａｋｖａｌｕｅ（ｒａｄ） Ｓｅｔｔｌｉｎｇｔｉｍｅ（ｓ）
ｋｄ Ｎｕｍｅｒｉｃ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ Ｎｕｍｅｒｉｃ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
０．４ ０．３４２ ０．３５４ ８．８３ １２．２５
０．８ ０．２９５ ０．３１６ ５．１２ ９．８１

Ｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ ０．５３０ ０．４７８ － －

从对比结果中可以看出：实验结果中，姿态角

振荡峰值在施加控制情况下明显小于未施加控制

的情况，同时参数ｋｄ从０．４增大到０．８，使峰值从

０．３５４ｒａｄ减小到０．３１６ｒａｄ，稳定时间从１２．２５ｓ减

小到９．８１ｓ，与数值解的变化趋势吻合，验证了控制

方法的可行性与有效性．因此选择适当的控制参

数，可使卫星姿态快速稳定．在控制末端卫星仿真

器姿态和系绳摆动有极小的摆动偏差，偏差小于

０．０３ｒａｄ，这是由于刚性臂控制电机微小摄动及卫

星仿真器本身控制偏差所致．

５　结论

针对圆轨道绳系卫星短距离释放姿态控制问

题，本文构建地面物理仿真平台来实现绳系卫星天

－地动力学相似环境，并采用可控刚性臂控制卫星
姿态和系绳摆动．气浮实验表明，采用比例 －微分
反馈控制方法实时计算量小，对机载计算机不会造

成负担，同时能够有效抑制初始扰动对于姿态和系

绳摆动的影响．实验结果中，施加控制后卫星姿态
角振荡峰值明显减小，同时将控制参数 ｋｄ从０．４
增大到０．８，使得姿态振荡峰值从０．３５４ｒａｄ减小到
０．３１６ｒａｄ，使稳定时间从１２．２５ｓ缩短到９．８１ｓ，与
数值结果相符．说明采用基于可控刚性臂的比例－
微分反馈控制方法是可行、有效的，能够在利用系

绳张力控制绳系卫星到达指定位置的同时，使绳系

卫星姿态和系绳摆角达到同时稳定的目标．
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