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挠性航天器浮动质心动力学建模

杨一岱， 荆武兴， 刘　 玥

（哈尔滨工业大学 航天工程系， １５０００１ 哈尔滨）

摘　 要： 为提高挠性卫星的姿轨耦合控制精度，针对挠性卫星的姿态动力学建模问题展开研究．采用有限元与牛顿力学

相结合的方法，提出一套体现卫星真实质心的浮动运动的浮动质心模型及建立在卫星浮动质心上的高精度动力学模型．
利用此模型描述挠性卫星的姿态运动状态，能够准确反映出卫星的姿态运动与轨道运动之间的耦合关系以及卫星附件

的挠性振动对卫星质心位置、速度的影响，进而准确估计出在挠性卫星有姿态机动的情况下各动力学要素与动态性能指

标受挠性振动的影响，为提高卫星控制精度提供依据．通过仿真计算可知，应用该模型对卫星姿态机动过程进行动力学

仿真所得到的结果符合实际工程约束，具有良好的可行性．
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　 　 随着空间技术逐步发展，航天器承担的任务

日益复杂，很多任务需要借助带有较大挠性的附

件来完成，如太阳帆板的对日定向，大型天线的对

地或对其他星体的定向，有效载荷对空间中某方

位的精确指向，空间机械臂灵活运动等［１－３］ ．在现

代航天任务中，为减小发射质量，此类附件通常采

用轻质的新型材料，故具有较大的尺寸和较小的

质量，致使现代航天器整体结构趋于挠性化［４－５］ ．
此类带有大挠性附件的航天器具有复杂的动力学

特性［６］，附件的挠性振动与航天器的姿态、轨道

运动之间相互耦合，在对此类航天器的动力学问

题，特别是高精度控制问题进行研究时，须对挠性

附件带来的影响进行详细分析．为此如何建立一

套能精确反应航天器真实动力学特性的模型就成

为一个重要课题．
在大挠性航天器的动力学建模方面，不少国

内外学者进行了相关的研究．在早期的研究中，常



采用分布参数法［７］（ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒ）和集中

参数法［８］（ ｌｕｍｐｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒ） ．分布参数法可精确

描述对象的动力学特征，但具有不易求解的缺点；
集中参数法物理意义清晰明了且易于求解，但是

其模化精度较低，不能满足工程需要．随着计算机

水平的发展，现阶段最常用的手段是有限元

法［９－１０］ ．由于有限元法将整个系统结构看成由有

限个用节点连接起来的小单元组成，在理论上单

元可无限细分，使其模化精度可任意逼近，且便于

计算机编制程序进行计算，从而成为当前工程上

最常用的手段．在我国的航天控制领域中，也有大

量学者对大挠性航天器的动力学建模问题进行了

研究［１１－１３］ ．其中，屠善澄［１４］ 提出一种基于有限元

法的姿态动力学模型，对航天器姿态控制在工程

实践方面具有很大的指导意义．但是，该模型是建

立在卫星结构坐标系上的，而卫星于实际在轨飞

行过程中，由于挠性附件振动的影响，其真实质心

在其结构坐标系中是不断变化的，这就导致应用

此动力学模型描述卫星姿态、轨道运动时会产生

一定的误差．此外，由于卫星的轨道运动状态通常

情况下都是以其质心的运动描述的，若姿态动力

学的参考坐标系原点与卫星质心存在相对运动，
对于描述卫星姿轨间的耦合作用也是不利的．随
着工程实践中对精度指标的要求日益提高，已有

的模型将不再满足新的任务需求．基于以上原因，
本文建立了适用于大挠性卫星高精度姿态控制的

浮动质心动力学模型，可用于定量分析卫星附件

的挠性振动对卫星整体的姿态、轨道耦合作用，对
实际工程应用具有一定的参考价值．

１　 浮动质心模型

本文为建立适用于大挠性卫星的高精度姿轨

耦合控制的动力学模型，不同于建立在结构坐标

系上的传统的挠性卫星姿态动力学模型，将卫星

姿态动力学模型建立在卫星实际质心上，其相对

于结构质心是浮动的，称之为浮动质心．下面首先

建立浮动质心的动力学模型，其中坐标系定义如

下： ｏｅｘｙｚ 为地心赤道惯性坐标系，原点 ｏｅ 为地

心，ｏｅｘ 轴指向春分点，ｏｅｚ 轴指向北极，ｏｅｙ 轴与其

余两轴成右手系； ｏｂｘｂｙｂｚｂ 为本体坐标系，原点 ｏｂ

为卫星实际质心，三轴与卫星的安装坐标系重合．
假设飞行器由一个中心刚体Ｂ和ｍ个一端与

其相连的挠性附件 Ｂ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３） 构成，如图 １ 所

示．其中 Ｐ 为挠性附件未变形时整星的质心，下称

结构质心；ｏｂ 为挠性附件变形后整星的质心，下称

实际质心； ｒｐｉ 为第 ｉ 个挠性附件与中心刚体的连

结点相对于 Ｐ 点的位置矢量．
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　 　 图 １　 由中心刚体和多个挠性附件构成的飞行器

与坐标系

　 　 由图 １ 中几何关系可知，飞行器质心浮动位

移为

ｒ
→
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→
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→

ｐ ．
根据牛顿第二定律， 对飞行器上任一微元 ｍｉｋ（第
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ｍｉｋＲ
→̈

ｉｋ ＝ Ｆｉｋ ＋ ｆｉｋ ．
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　 　 又由质心定义结合牛顿第二定律有

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋＲ
→̈

ｉｋ ＝ ＭＲ
→̈

ｃ ＝ Ｆ ． （２）

将式（２）代入式（１）并将矢量做进一步分解可得
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由于 ｒ
→

ｐｉ、ｒ
→

ｉｋ 均为飞行器未变形时质心到微元

的位置矢量，则由质心定义可知

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋ（ｒ
→

ｐｉ ＋ ｒ
→

ｉｋ） ＝ ０ ．

于是由式（３）最终可得到

ｒ
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∑
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　 　 式（４）为整星的质心位置变化与挠性附件形

变的关系，即浮动质心模型．应指出，该模型描述

的质心浮动位移项 ｒ
→

ｃ 为航天器真实质心相对于

其结构质心的位移，在实际情况下，由于挠性振动

引起作用均为内力，并不会改变整个航天器的实

际质心位置，真正在不断进行浮动运动的是航天

器的结构质心．而航天器上的元器件和执行机构

均是安装在结构坐标系下的，因此从观测的角度
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讲，就像是航天器的实际质心在相对其结构浮动

运动．此外，对于航天器整体而言，实际质心的运

动为长周期的慢变的轨道运动，结构质心相对于

实际质心的晃动就是航天器受挠性振动激发的轨

道耦合运动．显然，将姿态动力学模型建立在实际

质心上更符合客观运动规律，且更易于描述航天

器姿态与轨道之间的耦合效应．

２　 姿态动力学方程

下面基于第一节给出的浮动质心模型推导航

天器姿态动力学方程，由角动量定义可知

Ｈ ＝ ∑
ｉ，ｋ

（ｒ
→

ｃｉｋ × ｍｉｋＲ
→
·
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→
·
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→
·
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由于 Ｒ
→

ｃ 为整星质心，与微元 ｍｉｋ 无关，因此有
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→
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→
·

ｃ ＋ ∑
ｉ，ｋ
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→
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→
·
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由质心定义并结合式（３） 可知
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ｍｉｋ（ｒ
→

ｐｉ ＋ ｒ
→
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→
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→
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→
·
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→
·

ｉｋ） ．

（５）
假设飞行器本体以角速度ω在惯性空间中旋

转，挠性附件Ｂ ｉ 以角速度ω ｉ 相对于飞行器本体旋

转，由相对微分公式可知

　 ｒ
→
·
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→
·
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→

ｐｉ，
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→
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·
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→
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→
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·
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→
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其中 ｒ
→
·

ｐｉ、ｒ
→
·

ｉｋ、ｕ
→
·

ｉｋ 表示 ｒ
→

ｐｉ、ｒ
→

ｉｋ、ｕ
→

ｉｋ 在各自对应的旋转

坐标系中的相对导数．参考图 １ 中定义可知

ｒ
→
·

ｐｉ ＝ ｒ
→
·

ｉｋ ＝ ０ ． （７）
　 　 将式（５） ～ （７）联立，经过详细推导化简最终

可得

Ｈ ＝ Ｉω ＋ ΔＩω ＋ Ｉｉωｉ ＋ ΔＩｉωｉ ＋ ΔＨ． （８）
其中： Ｉ 为附件未变形时整星的转动惯量； ΔＩ ＝
ΔＩｃ ＋ΔＩｕ ＋ ΔＩｃｕ，为由挠性变形和整星质心浮动共

同引起的整星转动惯量改变量； ΔＩｃ ＝ ∑
ｍ
Ｍｉ（Ｒ

→
ｉｃ ＋

ｒ
→

ｐｉ）ｒ
→Ｔ

ｃ －∑
ｍ
Ｍｉｒ

→
ｃ（Ｒ

→
ｉｃ ＋ ｒ

→
ｐｉ）Ｅ３，为仅由质心浮动引起

的转动惯量改变量； ΔＩｕ ＝ ２∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋｒ
→

ｉｋＥ３ －

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｒ
→

ｉｋ ｕ
→Ｔ

ｉｋ － ∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋ ｒ
→Ｔ

ｉｋ ＋ ２∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋ ｒ
→

ｐｉＥ３ －

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｒ
→

ｐｉ ｕ
→Ｔ

ｉｋ － ∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋｒ
→Ｔ

ｐｉ ＋ ∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→２

ｉｋ Ｅ３ －

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋｕ
→Ｔ

ｉｋ， 为仅由挠性变形引起的转动惯量改变

量； ΔＩｃｕ ＝ ∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋ( ) ｒ
→Ｔ

ｃ － ∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋ( ) ｒ
→

ｃ[ ] Ｅ３，

为挠性变形和质心变化耦合作用引起的转动惯量改

变量； Ｉｉ ＝ Ｉ －∑
ｍ

［Ｍｉｒ
→２

ｐｉＥ３ －Ｍｉｒ
→

ｐｉ ｒ
→Ｔ

ｐｉ ＋ Ｍｉｒ
→

ｐｉ Ｒ
→

ｉｃＥ３ －

Ｍｉｒ
→

ｐｉ Ｒ
→Ｔ

ｉｃ］，为由挠性附件（帆板） 转动引发的转动惯

量附加项； ΔＩｉ ＝ ΔＩｉｃ ＋ ΔＩｉｕ ＋ ΔＩｃｕ，为由挠性变形和

整星质心浮动引起的附加项 Ｉｉ 的改变量，其中ΔＩｉｃ ＝

ΔＩｃ ＋ ∑
ｍ
Ｍｉｒ

→
ｃ ｒ
→

ｐｉＥ３ － Ｍｉｒ
→

ｐｉ ｒ
→Ｔ

ｃ ，ΔＩｉｕ ＝ ΔＩｕ －

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→

ｉｋ( ) ｒ
→

ｐｉ[ ] Ｅ３ ＋ ｒ
→

ｐｉ ∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→Ｔ

ｉｋ( ) ； ΔＨ ＝ ｒ
→

ｐｉ ×

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋ ｕ
→
·

ｉｋ ＋ ∑
ｉ，ｋ

ｒ
→

ｉｋ × ｍｉｋ ｕ
→
·

ｉｋ ＋ ∑
ｉ，ｋ

ｕ
→

ｉｋ × ｍｉｋ ｕ
→
·

ｉｋ －

ｒ
→

ｃ ×∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋ ｕ
→
·

ｉｋ，为挠性附件振动运动引起的整星

角动量改变量； Ｅ３ 为３ × ３单位阵； Ｍｉ 为第 ｉ个挠

性附件的质量； Ｒ
→

ｉｃ 为第 ｉ 个挠性附件未变形前的

质心相对于连结点的位置矢量；在式（８） 的整个

推导过程中没有忽略项．
由动量矩定理， 对式（８） 两边求导，并假设

ω，ω ｉ 和 ｕｉｋ 为一阶小量，经过推导并化简可得

Ｈ̇ ＝ ＩＴω̇ ＋ ω × ＩＴω ＋ ∑
ｍ

ｉ ＝ １
［ Ｉｉω̇ｉ ＋ ω × Ｉｉω ｉ ＋ ω ｉ ×

Ｉｉ（ω ＋ωｉ）］ ＋∑
ｉ，ｋ

ｒ
→

ｉｋ ×ｍｉｋｕ
→̈

ｉｋ ＋ ｒ
→

ｐｉ ×∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→̈

ｉｋ ＋ｇｃ．

（９）
其中 Ｉｉ 为挠性附件 ｉ 的转动惯量，且

ｇｃ ＝∑
ｍ

ｉ ＝ １
Ｍｉ（􀭴ｒＴｃ 􀭴ｒＴｐｉ ω̇ ＋ ｒ̇

～
Ｔ
ｃ 􀭴ｒＴｐｉ ω） ＋∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｍｉ［ ｒ̇

～

ｃ
􀭾Ｒｉ（ω ＋

ω ｉ） ＋ 􀭴ｒｃ􀭾Ｒｉ（ω̇ ＋ ω̇ｉ）］ － ｒ̇ｃ × ∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→
·

ｉｋ － ｒｃ ×

∑
ｉ，ｋ

ｍｉｋｕ
→̈

ｉｋ ．

式（９）即为基于质心浮动模型推导得出的卫

星姿态动力学方程， 其中 ｇｃ 为与传统模型相比，
考虑质心浮动问题的新增项．对于大型航天器，其
挠性附件的质量、尺寸都较大，若选用的附件挠性

也较大，则会产生较大的质心浮动项 ｒ
→

ｃ，因此使得

扰动项 ｇｃ 较大．对于高精度的航天任务，采用此动

力学模型能够更加精确地描述大挠性航天器的运

动状态．

３　 挠性附件的动力学模型

下面用变分原理推导挠性附件的动力学方

程．第 ｉ 个挠性附件的动能为

·９·第 ５ 期 杨一岱， 等： 挠性航天器浮动质心动力学建模



Ｔ ｉ ＝
１
２ ∑

ｎｉ

ｋ ＝ １
ｍｉｋ［

ｄＲｉｋ

ｄｔ
］ Ｔ·

ｄＲｉｋ

ｄｔ
＝ ∑

ｎｉ

ｋ ＝ １
ｍｉｋ［

１
２
ｕ̇Ｔ

ｉｋ ｕ̇ｉｋ ＋

ｕ̇Ｔ
ｉｋ ＶＴ ＋ （􀭴ｒｐｉ ｕ̇ｉｋ）Ｔω ＋ （􀭴ｒｉｋ ｕ̇ｉｋ）Ｔω ＋ （􀭴ｒｉｋ ｕ̇ｉｋ）Ｔωｉ －

ｕ̇Ｔ
ｉｋ ｒ̇ｃ］ ＋ ψ（ＶＴ，ω，ωｉ，ｒｃ）． （１０）

其中 ψ（ＶＴ，ω） 表示只含有 ＶＴ 和 ω 的项．利用有

限元分析结果将式（１０） 化简可得

Ｔｉ ＝ ｑ̇Ｔ
ｉ ＢＴ

ｔｒａｎｉ（ＶＴ － ｒ̇ｃ） ＋ ｑ̇Ｔ
ｉ ＢＴ

ｒｏｔｉ ω ＋ １
２
ｑ̇Ｔ
ｉ ｑ̇ｉ（ ｔ） ＋ ｑ̇Ｔ

ｉ

（ＢＴｉ
ｒｏｔ） Ｔω ｉ ＋ ψ（ＶＴ，ω，ω ｉ，ｒｃ） ．

其中 ｑｉ 为第 ｉ 个挠性附件的模态坐标，Ｂｔｒａｎｉ、Ｂｒｏｔｉ

分别为由有限元分析结果给出的第 ｉ 个挠性附件

的平动、转动耦合系数［１４］ ．
第 ｉ 个挠性附件的应变势能为

　 　 ｕｉ ＝
１
２∑

ｎｉ

ｋ ＝ １
ｕＴ
ｉｋ Ｋｉｋｕｉｋ ＝

１
２∑

ｎｉ

ｋ ＝ １
ｑＴ
ｉ ϕＴ

ｉｋ Ｋｉｋϕｉｋｑｉ ＝

１
２
ｑ̇Ｔ
ｉ Λ２

ｉ ｑｉ ．

其中Ｋｉｋ 是第 ｋ个节点的３ × ３刚度矩阵，Λ２
ｉ 为Ｎ ×

Ｎ 对角阵，且
Λ２

ｉ ＝ ｄｉａｇ［ω２
ｉ１，ω２

ｉ２，…，ω２
ｉＮ］ ．

其中 ω ｉＮ 为第 ｉ 个挠性附件的第 Ｎ 阶模态主频率．
由挠性附件的拉格朗日函数

Ｌ ＝ ∑
ｍ

Ｉ ＝ １
［Ｔｉ － ｕｉ］ ，

结合 Ｌ 的变分方程

∂Ｌ
∂ｑｉ

－ ｄ
ｄｔ

∂Ｌ
ｑ̇ｉ

＝ ０， （ ｉ ＝ １，２，…，ｍ）

可得挠性附件的运动方程为

　 ｑ̈ｉ ＋Λ２
ｉ ｑｉ ＋ＢＴ

ｔｒａｎｉ

ｄＶＴ

ｄｔ
－ ｒ̈ｃ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ＢＴ

ｒｏｔｉ ω̇＋（ＢＴｉ
ｒｏｔ）Ｔω̇ｉ ＝ ０，

　 　 （ ｉ ＝ １，２，…，ｍ） ． （１１）
若考虑挠性附件的结构阻尼 ζ， 则式（１１）可写成

ＥＮ － １
Ｍ

（ＢＴ
ｔｒａｎｉ Ｂｔｒａｎｉ）

é

ë
êê

ù

û
úú ｑ̈ｉ ＋ ２ζ ｉΛｉ ｑ̇ｉ ＋ Λ２

ｉ ｑｉ ＋

　 ＢＴ
ｔｒａｎｉ

ｄＶＴ

ｄｔ
＋ＢＴ

ｒｏｔｉ ω̇ ＋ （ＢＴｉ
ｒｏｔ）Ｔω̇ｉ ＝ ０， （ｉ ＝ １，２，…，ｍ）．

（１２）
将式（９）、（１２）联立，即为本文所给出的建立

在浮动质心上的带挠性附件的航天器姿态动力学

方程组：

ＩＴω̇ ＋ ω × ＩＴω ＋ ∑
ｍ

ｉ ＝ １
Ｉｉω̇ｉ ＋ ω × Ｉｉω ｉ ＋ ω ｉ × Ｉｉ（ω ＋

　 ω ｉ） ＋∑
ｍ

ｉ ＝ １
Ｂｒｏｔｉ ｑ̈ｉ（ｔ） ＋∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｍｉ（􀭴ｒＴｃ 􀭴ｒＴｐｉ ω̇ ＋ ｒ̇

～
Ｔ
ｃ 􀭴ｒＴｐｉ ω） ＋

　 ∑
ｍ

ｉ ＝ １
Ｍｉ［ ｒ̇

～

ｃ
􀭾Ｒｉ（ω ＋ ω ｉ） ＋ 􀭴ｒｃ􀭾Ｒｉ（ω̇ ＋ ω̇ｉ）］ ＋

　 ｒ̇
～
Ｔ
ｃ∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｂｔｒａｎｉ ｑ̇ｉ（ ｔ） ＋ 􀭴ｒＴｃ∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｂｔｒａｎｉ ｑ̈ｉ（ ｔ） ＝ ＴＳＡＴ［ＥＮ －

　 １
Ｍ
（ＢＴ

ｔｒａｎｉ Ｂｔｒａｎｉ）］ｑ̈ｉ ＋ ２ζ ｉΛｉ ｑ̇ｉ ＋ Λ２
ｉ ｑｉ ＋ ＢＴ

ｔｒａｎｉ

ｄＶＴ

ｄｔ
＋

　 ＢＴ
ｒｏｔｉ ω̇ ＋ （ＢＴｉ

ｒｏｔ）Ｔω̇ｉ ＝ ０， （ｉ ＝ １，２，…，ｍ）． （１３）

其中 ｒ
→̈

ｃ ＝∑
ｍ

ｉ ＝ １
Ｂｔｒａｎｉ ｑ̈ｉ ／ Ｍ，表示航天器真实质心相对

于其结构坐标系的运动加速度．
将式（１３） 给出的模型与文献［１４］ 中的动力

学模型相比较可知，本文给出的动力学模型包含

了系统质心相对于航天器结构的运动状态，可以

直接量化给出由附件挠性振动引起的系统质心变

化量，继而可得出挠性振动对航天器整体的动力

学特性（如系统转动惯量等） 的影响，同时还可用

于分析挠性附件振动对卫星轨道、姿态运动状态

的影响．此外，该动力学模型中包含了挠性附件的

运动学项 ω ｉ，还可用于分析挠性附件（太阳帆板、
机械臂等） 的相对运动对航天器整体的影响．

应指出，虽然本文的动力学模型在推导过程

中假设飞行器由一个中心刚体Ｂ和ｍ个一端与其

相连的挠性附件组成，但并不意味着该模型仅局

限于此情况适用：当飞行器不包含挠性附件时，可
令ｍ ＝ ０，此时该动力学模型将退化为刚体动力学

模型；当飞行器包含多个刚体时，可将其所有刚性

部分视为一个刚性主体进行等效．综上，本文所建

立的动力学模型对于不同的航天器普遍适用．

４　 仿真算例分析

本节应用前述章节所建立的模型，对带挠性

附件的卫星姿态机动过程进行仿真，通过对仿真

结果的分析，说明本文所建立的模型的优点．
本算例中，采用的挠性卫星模型为单刚体主

体结构与单挠性附件组合的模式，以尽可能突出

本文提出的浮动质心模型对飞行器实际姿轨状态

的真实反映程度，主体和附件动力学参数的选取

参照某实验飞行器配置指标给出，具体参数如下：
挠性卫星的转动惯量矩阵和耦合矩阵分别为

ＩＴ ＝
１ １７０ ３５ ４９
－ ３５ １ ６００ ５３
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úú
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，
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ù

û

ú
ú
úú

．
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振动频率矩阵为

Λ ＝
ｄｉａｇ （０􀆰９５１ ３ ５􀆰５０７ ８ ５􀆰７６１ ７ ６􀆰８５９ ４ １４􀆰８１８ ９）（ｒａｄ／ ｓ）．
阻尼矩阵为

ζ ＝ ｄｉａｇ（０􀆰 ００５　 ０􀆰 ００６　 ０􀆰 ００７　 ０􀆰 ００８　 ０􀆰 ００９） ．
　 　 执行机构采用控制力矩陀螺装置，控制律选

用 ＰＤ 控 制， 卫 星 的 初 始 姿 态 角 θ ＝
［ ３０ １５ － ３０］ Ｔ， 初 始 姿 态 角 速 率 θ̇ ＝
［０ ０ ０］ ．卫星从 ｔ ＝ ０ 开始进行姿态机动，最后

稳定在目标姿态．仿真结果如图 ２ ～ ５ 所示．
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图 ２　 卫星姿态角、姿态角速度变化
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图 ３　 挠性附件各阶模态变化历程

　 　 图 ２ 为卫星的姿态角和角速度在机动过程中

的变化历程，从中可看出卫星在控制律作用下姿

态机动至指定姿态且达到稳定，姿态指向精度可

达 ０􀆰 ０５°，姿态稳定度优于 ０􀆰 ０１（°） ／ ｓ，说明经典

的 ＰＩＤ 控制律能够与浮动质心模型相适应，且控

制效果可以达到较高水平．
　 　 图 ３ 为在卫星姿态运动过程中挠性附件的振

动模态变化历程，从中可以看出，在整个姿态机动

过程中，挠性附件始终存在一定幅度的挠性振动，
其振动幅度趋于收敛．
　 　 图 ４ 为由附件的挠性振动引发的卫星质心浮

动情况，从中可以看出，对于带有挠性附件的卫

星，其在姿态运动过程中激发的挠性附件的振动

会引起整星质心的周期性浮动，在本算例中，质心

浮动位移幅值接近厘米级，质心浮动速度幅值为

毫米 ／秒级．
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图 ４　 质心浮动位移、速度变化历程

　 　 图 ５ 为质心浮动引起的扰动力矩， 即式（９）
中的 ｇｃ 项，从图中结果可以看出，在整个姿态机

动过程中，由卫星的质心浮动引起的扰动力矩幅

值的量级为 １０－２ Ｎ·ｍ 级，在通常情况下，在轨卫

星受到的环境扰动力矩（如重力梯度力矩、光压

力矩、地磁力矩等）的量级均在 １０－３ Ｎ·ｍ 以下，
由此可见该扰动力矩对航天器的姿态会有较为显

著的影响．将此仿真计算结果与国内某科研院所

的在轨实验数据相比较，结果具有一致性，由此可

知该动力学模型在实际工程应用中也具有适

用性．
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图 ５　 质心浮动带来的扰动力矩

　 　 从仿真结果可以看出，本文给出的动力学模

型能够准确地估计挠性附件振动对在轨卫星质心

的浮动影响，并可以计算出质心浮动对卫星整体

姿态的干扰力矩，对提高姿态控制精度具有重要

意义．此外，该动力学模型还可用于计算由这种质

心浮动引起的各动力学要素的改变量，如整星转

动惯量改变量、执行机构偏差量等，并由此结合卫

星具体任务的精度指标需求，对导航、测量等系统

的精度提出要求．该仿真结果与某科研院所给出

的实验数据较为相符，符合工程约束，具有较好的

实践性．

５　 结　 语

针对挠性航天器动力学问题，提出了一种建

立在浮动质心上的动力学模型，该模型更符合航

天器在轨飞行过程中挠性附件运动与航天器本体

姿态、轨道的动力学耦合实际情况．应用此模型能

准确计算由附件挠性振动引起的航天器质心相对

于其结构的浮动位移与速度，进而可计算得到质

心浮动引起的航天器动力学特性的改变．在工程

上应用该模型，能够减小模型误差，提高控制精

度，同时可根据此模型的计算结果，对测量、执行

机构的性能指标提出要求，以满足当前工程任务

中日益提升的精度需求．
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