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自旋推进微纳卫星机理分析
梁振华， 廖文和， 张　 翔

（南京理工大学 机械工程学院， ２１００９４ 南京）

摘　 要： 为解决微纳卫星在机动变轨过程中受到侧向干扰力矩的问题，选择自旋稳定的方式，降低卫星速度指向偏差． 考虑到

质量变化以及喷气阻尼力矩的影响，建立恒定推力下无轴向扭矩的微纳卫星自旋推进模型，得到角速度、欧拉角、角动量以及

角速度和欧拉角最大值的解析解． 应用实例进行数值分析，结果表明：所求得的解析解精度较高；在发动机点火过程中，侧向

角速度和欧拉角呈周期性变化，其中侧向角速度振幅越来越小；角动量矢量指向曲线为一圆形，圆形的半径近似等于卫星速

度增量指向偏差；高速自旋的微纳卫星动不平衡特性对卫星自旋机动过程影响较小；微纳卫星的外形越接近于圆盘状，卫星

速度增量指向偏差越小，变轨精度越高．
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　 　 随着微纳卫星技术的不断发展，对卫星轨道机

动能力提出了较高的要求． 相较于推力小、总冲低

的微推力器而言［１］，固体发动机由于密度冲量高、
体积小、结构简单、工作时间短等优势，可以用于微

纳卫星快速轨道机动、空间星座部署以及离轨装置

等［２－３］ ． 然而，由于发动机的安装误差、卫星质心偏

差、发动机喷口偏离卫星主轴等原因，在点火过程中

产生了侧向干扰力矩． 在不施加任何稳定方式情况

下，微纳卫星受到侧向干扰力矩后，导致其速度方向

偏离设计方向，从而影响其飞行轨迹． 为了降低微

纳卫星在机动变轨过程中的速度指向偏差，可以选

择自旋稳定控制方式［４－５］ ．

航天器通过自旋稳定降低速度指向偏差的研究

已经发展数十年，并且部分已经在轨得到了验证［６］ ．
在自旋推进过程中发动机推力恒定，航天器角速度

越大，速度增量指向偏差越小［７］ ． Ｌｏｎｇｕｓｋｉ 等［８ －
１１］在恒定侧向力矩、无轴向扭矩以及忽略喷气阻

尼力矩的假设下，推导出自旋推进卫星欧拉角、角动

量、惯性速度、惯性位移的解析解． 根据所求得的解

析解，研究了航天器自旋稳定过程中三轴方向的运

动规律． 此外，Ｌｏｎｇｕｓｋｉ 又提出了使用双脉冲发动机

来降低航天器速度指向偏差的方法，在发动机第一

次点火结束后，航天器速度增量方向偏离设计方向

一定的角度． 维持航天器自旋角速度不变，使其绕

自旋轴转过一定的角度后，进行第二次点火． 通过

合理的设计两次点火之间的时间间隔，使第二次点

火所产生的速度增量指向偏差方向刚好与第一次相

反，从而能够提高卫星在机动过程中的变轨精



度［１２－１３］ ． 郜冶［１４－１５］及 Ｔｈｏｍｓｏｎ［１６］ 研究表明，固体火

箭发动机质量变化、喷气阻尼力矩以及内部燃气流

对飞行器章动角度也会产生一定的影响． 对于常规

大卫星而言，由于其质量高、主惯量大，在忽略卫星

质量变化和喷气阻尼力矩的情况下所建立的理论模

型，对计算结果的影响较小［８－１３］ ． 而对于微纳卫星

而言，星上所携带的推进剂质量分数较高，并且由于

微纳卫星质量小，发动机在工作过程中所产生的喷

气阻尼力矩对卫星的作用就显得尤为重要．
本文开展了恒定推力作用下微纳卫星自旋推进

机理研究，根据所建立的理论模型，结合仿真算例，
研究了微纳卫星自旋推进运动，分析了微纳卫星自

旋推进过程中速度增量指向偏差的影响因素，对微

纳卫星自旋机动有一个较深入的了解．

１　 理论模型与解析解推导

如图 １ 所示，恒定推力作用下微纳卫星在自旋

推进过程中为一绕固定点旋转的刚体， 令坐标系

ｏ － ｘｙｚ 固定在微纳卫星上，原点位于卫星质心，３ 个

坐标轴方向分别对应星上 ３个主轴方向，其中 ｚ轴为

微纳卫星自旋轴． 发动机的推力大小为 Ｆ，推力指向

偏差角度为 α，推力作用点偏移自旋轴的距离为 ｄ，
喷口与卫星质心之间的距离为 ｈ， ３ 个轴方向上所

受到的力矩分别为 Ｍｘ、Ｍｙ、Ｍｚ ． 为了能够较为显著

地突出微纳卫星在发动机点火过程中的运动，设置

惯性参考坐标系 Ｏ － ＸＹＺ 的原点 Ｏ 位于初始时刻 ｏ
－ ｘｙｚ 的原点，３ 个轴指向分别与初始时刻 ｏ － ｘｙｚ ３
个轴指向一致，在微纳卫星自旋机动过程中，Ｘ、Ｙ、Ｚ
轴指向恒定不变［９］ ．
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图 １　 自旋推进微纳卫星模型
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　 　 考虑到推进剂质量损耗和发动机喷气阻尼力矩

所产生的影响，微纳卫星自旋推进欧拉动力学方

程为［１７］
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（１）

由于发动机安装误差 ｄ 较小，忽略卫星 ３ 个轴

方向上主惯量的变化，对微分方程组 （１） 进行简

化，令
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式中 ａ 为发动机点火过程中的喷气阻尼力矩大小．
发动机在工作过程中，推力作用点与卫星质心之间

距离 ｈ 的变化较小，因而在发动机质量流量一定的

情况下，喷气阻尼力矩为一恒定值． 对于轴对称微

纳卫星而言， Ｉｘ ＝ Ｉｙ ＝ Ｉ，令
ｋ ＝ Ｉｚ － Ｉ( ) ／ Ｉ． （３）

　 　 微纳卫星在发动机点火之前，可以通过星上所

安装的磁力矩器进行起旋［１７］， 当达到卫星机动变

轨所需要的自旋角速度后，触发发动机点火． 因此，
在自旋推进过程中，ｚ 轴上的力矩 Ｍｚ 为 ０． 设置卫星

自旋角速度的恒定，令 ωｘ（０）、ωｙ（０） 均为 ０，根据式

（１） ～ （３） 求解出微纳卫星侧向角速度解析解分

别为
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对于大卫星而言，由于其 ３ 轴方向上的主惯量

较大， 在发动机工作过程中 ａｔ ／ Ｉ的值近似为 ０，此时

ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( ) 等于 １，因而喷气阻尼力矩对大卫星角

运动的影响可以忽略不计． 根据式（４）可知，卫星侧

向角速度变化曲线为一振幅恒定的正弦曲线，与文

献［１８－２０］分析结果一致． 然而，对于微纳卫星而

言，卫星三轴方向上主惯量较小， ａｔ ／ Ｉ 值较大，此
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时 ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( ) 的值对侧向角速度带来了一定的影

响，并且发动机工作时间越长，ａｔ ／ Ｉ 值越高，卫星侧

向角速度振幅也不断减少． 对解析解（４）进行化简，
设置 Ｍｙ ＝ ０，Ｉｚ ＜ Ｉ，由于 ａ 较小，在简化过程中忽略

其高阶项，从而得到发动机点火过程中，微纳卫星侧

向角速度最大值约为

ωｘ ≤ Ｍｘ

ａ ＋ Ｉ － Ｉｚ( ) ωｚ０

Ｉｚ － Ｉ( ) ２ω２
ｚ０

，

ωｙ ≤
ａＭｘ

Ｉｚ － Ｉ( ) ２ω２
ｚ０

．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（５）

　 　 按照 ３－１－２ 欧拉变换顺序建立微纳卫星在惯

性参考坐标系 Ｏ － ＸＹＺ 内的运动方程为［２０］

ϕ·ｘ ＝ ωｘｃｏｓ ϕｙ ＋ ωｚｓｉｎ ϕｙ，

ϕ·ｙ ＝ ωｙ － （ωｚｃｏｓ ϕｙ － ωｘｓｉｎ ϕｙ）ｔａｎ ϕｘ，

ϕ· ｚ ＝ （ωｚｃｏｓ ϕｙ － ωｘｓｉｎ ϕｙ）ｓｅｃ ϕｘ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（６）

　 　 在自旋角速度 ωｚ０ 恒定的情况下，微纳卫星在

自旋推进过程中 ϕｘ、ϕｙ 较小，对式（６） 简化后可得

ϕ·ｘ ＝ ωｘ ＋ ωｚ０ϕｙ，

ϕ·ｙ ＝ ωｙ － ωｚ０ϕｘ，

ϕ· ｚ ＝ ωｚ０ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（７）

　 　 ｏ － ｘｙｚ 与 Ｏ － ＸＹＺ 两个坐标系在初始时刻重

合，即 ϕｘ０、 ϕｙ０、 ϕｚ０ 均为 ０，因此根据方程组（７），结
合侧向角速度解析解（４），求解出微纳卫星 ｘ、ｙ、ｚ 轴
方向上的欧拉角解析解分别为

ϕｘ ＝ － Ａ１１ｃｏｓ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ ＋ Ａ１２ｓｉｎ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ ＋
　 　 Ａ２ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( ) ／ Ｃ ＋ Ａ３１ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( ) ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( )·
　 　 ｃｏｓ （１ ＋( ｋ）ωｚ０ｔ ) ｃｏｓ ωｚ０ｔ( ) ／ Ｃ ＋ Ａ３１ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( )·
　 　 ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( ) ｓｉｎ １ ＋ ｋ( ) ωｚ０ ｔ( ) ｓｉｎ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ ＋
　 　 Ａ３２ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( ) ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( ) ｃｏｓ １ ＋ ｋ( ) ωｚ０ ｔ( )·
　 　 ｓｉｎ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ － Ａ３２ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( ) ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( )·
　 　 ｓｉｎ １ ＋ ｋ( ) ωｚ０ ｔ( ) ｃｏｓ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ，
ϕｙ ＝ Ｂ１１ｃｏｓ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ ＋ Ｂ１２ｓｉｎ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ －
　 　 Ｂ２ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( ) ／ Ｃ ＋ Ｂ３１ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( )·
　 　 ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( ) ｃｏｓ １ ＋ ｋ( ) ωｚ０ ｔ( ) ｃｏｓ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ ＋
　 　 Ｂ３１ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( ) ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( ) ｓｉｎ １ ＋ ｋ( ) ωｚ０ ｔ( )·
　 　 ｓｉｎ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ － Ｂ３２ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( ) ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( )·
　 　 ｃｏｓ １ ＋ ｋ( ) ωｚ０ｔ( ) ｓｉｎ ωｚ０ｔ( ) ／ Ｃ ＋ Ｂ３２ｃｏｓｈ ２ａｔ ／ Ｉ( )·
　 　 ｅｘｐ － ａｔ ／ Ｉ( ) ｓｉｎ １ ＋ ｋ( ) ωｚ０ ｔ( ) ｃｏｓ ωｚ０ ｔ( ) ／ Ｃ，
ϕｚ ＝ ωｚ０ ｔ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（８）
式中： ｃｏｓｈ（２ａｔ ／ Ｉ） 为双曲余弦函数； Ａ１１、Ａ１２、Ａ２、
Ａ３１、Ａ３２、Ｂ１１、Ｂ１２、Ｂ２、Ｂ３１、Ｂ３２、Ｃ 为关于 Ｍｘ、Ｍｙ、Ｉ、ｋ、ａ

的参数，其中 Ａ 为

Ａ１１ ＝ ａ３Ｍｙ ＋ ａ２ＩＭｘωｚ０ ＋ ａ２ＩｋＭｘωｚ０ ＋

　 　 ａＩ２ｋ２Ｍｙω２
ｚ０ ＋ Ｉ３ｋ２Ｍｘω３

ｚ０ ＋ Ｉ３ｋ３Ｍｘω３
ｚ０，

Ａ１２ ＝ ａ３Ｍｘ － ａ２ＩＭｙωｚ０ － ａ２ＩｋＭｙωｚ０ ＋

　 　 ａＩ２ｋ２Ｍｘω２
ｚ０ － Ｉ３ｋ２Ｍｙω３

ｚ０ － Ｉ３ｋ３Ｍｙω３
ｚ０，

Ａ２ ＝ ａ３Ｍｙ ＋ ａ２ＩｋＭｘωｚ０ ＋ ａＩ２Ｍｙω２
ｚ０ ＋

　 　 ２ａＩ２ｋＭｙω２
ｚ０ ＋ ａＩ２ｋ２Ｍｙω２

ｚ０ ＋

　 　 Ｉ３ｋＭｘω３
ｚ０ ＋ ２Ｉ３ｋ２Ｍｘω３

ｚ０ ＋ Ｉ３ｋ３Ｍｘω３
ｚ０，

Ａ３１ ＝ ａ２ＩＭｘωｚ０ － ａＩ２Ｍｙω２
ｚ０ － ２ａＩ２ｋＭｙω２

ｚ０ －

　 　 Ｉ３ｋＭｘω３
ｚ０ － Ｉ３ｋ２Ｍｘω３

ｚ０，

Ａ３２ ＝ ａ２ＩＭｙωｚ０ ＋ ａＩ２Ｍｘω２
ｚ０ ＋ ２ａＩ２ｋＭｘω２

ｚ０ －

　 　 Ｉ３ｋＭｙω３
ｚ０ － Ｉ３ｋ２Ｍｙω３

ｚ０；
参数 Ｂ 为

Ｂ１１ ＝ ａ３Ｍｘ － ａ２ＩＭｙωｚ０ － ａ２ＩｋＭｙωｚ０ ＋ ａＩ２ｋ２Ｍｘω２
ｚ０ －

　 　 Ｉ３ｋ２Ｍｙω３
ｚ０ － Ｉ３ｋ３Ｍｙω３

ｚ０，

Ｂ１２ ＝ ａ３Ｍｙ ＋ ａ２ＩＭｘωｚ０ ＋ ａ２ＩｋＭｘωｚ０ ＋ ａＩ２ｋ２Ｍｙω２
ｚ０ ＋

　 　 Ｉ３ｋ２Ｍｘω３
ｚ０ ＋ Ｉ３ｋ３Ｍｘω３

ｚ０，

Ｂ２ ＝ ａ３Ｍｘ － ａ２ＩｋＭｙωｚ０ ＋ ａＩ２Ｍｘω２
ｚ０ ＋ ２ａＩ２ｋＭｘω２

ｚ０ ＋

　 　 ａＩ２ｋ２Ｍｘω２
ｚ０ － Ｉ３ｋＭｙω３

ｚ０ － ２Ｉ３ｋ２Ｍｙω３
ｚ０ － Ｉ３ｋ３Ｍｙω３

ｚ０，

Ｂ３１ ＝ ａ２ＩＭｙωｚ０ ＋ ａＩ２Ｍｘω２
ｚ０ ＋ ２ａＩ２ｋＭｘω２

ｚ０ － Ｉ３ｋＭｙω３
ｚ０ －

　 　 Ｉ３ｋ２Ｍｙω３
ｚ０，

Ｂ３２ ＝ ａ２ＩＭｘωｚ０ － ａＩ２Ｍｙω２
ｚ０ － ２ａＩ２ｋＭｙω２

ｚ０ －

　 　 Ｉ３ｋＭｘω３
ｚ０ － Ｉ３ｋ２Ｍｘω３

ｚ０；
参数 Ｃ 为

　 Ｃ ＝ ωｚ０（ａ２ ＋ Ｉ２ｋ２ω２
ｚ０）（ａ２ ＋ Ｉ２ω２

ｚ０ ＋ ２Ｉ２ｋω２
ｚ０ ＋

Ｉ２ｋ２ω２
ｚ０） ．

　 　 从式（８）可以看出， 微纳卫星 ｘ，ｙ 轴方向上的

侧向欧拉角变化规律一致， 由于解析解内存在双曲

余弦函数和指数函数，导致其变化规律较为复杂．
对式（８）进行化简，求出在发动机点火过程中，侧向

欧拉角最大值约为

ϕｘ ≤ Ｍｘ

２Ｉｋ２ωｚ０ ＋ ａ １ ＋ ｋ( )

Ｉ２ω３
ｚ０ｋ２ １ ＋ ｋ( )

，

ϕｙ ≤ Ｍｘ

２ａ １ ＋ ｋ( ) ＋ Ｉｋωｚ０ ｋ － １( )

Ｉ２ω３
ｚ０ｋ２ １ ＋ ｋ( )

．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（９）

　 　 微纳卫星在参考惯性坐标系 Ｏ － ＸＹＺ内的角动

量矢量 Ｈ 为

Ｈ ＝
ＨＸ

ＨＹ

ＨＺ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｒ３１２

Ｈｘ

Ｈｙ

Ｈｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｒ３１２

Ｉｘωｘ

Ｉｙωｙ

Ｉｚωｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （１０）

式中方向余弦矩阵 Ｒ３１２ 为［２０］
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Ｒ３１２ ＝
ｃｏｓ ϕｙｃｏｓ ϕｚ － ｓｉｎ ϕｘｓｉｎ ϕｙｓｉｎ ϕｚ － ｃｏｓ ϕｘｓｉｎ ϕｚ ｓｉｎ ϕｙｃｏｓ ϕｚ ＋ ｓｉｎ ϕｘｃｏｓ ϕｙｓｉｎ ϕｚ

ｃｏｓ ϕｙｓｉｎ ϕｚ ＋ ｓｉｎ ϕｘｓｉｎ ϕｙｃｏｓ ϕｚ ｃｏｓ ϕｘｃｏｓ ϕｚ ｓｉｎ ϕｙｓｉｎ ϕｚ － ｓｉｎ ϕｘｃｏｓ ϕｙｃｏｓ ϕｚ

－ ｃｏｓ ϕｘｓｉｎ ϕｙ ｓｉｎ ϕｘ ｃｏｓ ϕｘｃｏｓ ϕｙ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （１１）

　 　 结合角速度和欧拉角的解析解，则微纳卫星角

动量解析解为

ＨＸ ＝ ［ｃｏｓ ϕｙｃｏｓ ω ｚ０ ｔ( ) － ｓｉｎ ϕｘｓｉｎ ϕｙｓｉｎ ω ｚ０ ｔ( ) ］·
　 　 Ｉωｘ － ｃｏｓ ϕｘｓｉｎ ωｚ０ｔ( )·Ｉωｙ ＋ ［ｓｉｎ ϕｙｃｏｓ ωｚ０ｔ( ) ＋
　 　 ｓｉｎ ϕｘｃｏｓ ϕｙｓｉｎ ω ｚ０ ｔ( ) ］·Ｉｚω ｚ０，
ＨＹ ＝ ［ｃｏｓ ϕｙｓｉｎ ωｚ０ｔ( ) ＋ ｓｉｎ ϕｘｓｉｎ ϕｙｃｏｓ ωｚ０ｔ( ) ］·Ｉωｘ ＋
　 　 ｃｏｓ ϕｘｃｏｓ ω ｚ０ｔ( )·Ｉωｙ ＋ ［ｓｉｎ ϕｙｓｉｎ ω ｚ０ｔ( ) －
　 　 ｓｉｎ ϕｘｃｏｓ ϕｙｃｏｓ ω ｚ０ ｔ( ) ］·Ｉｚω ｚ０，
ＨＺ ＝ － ｃｏｓ ϕｘｓｉｎ ϕｙ·Ｉω ｘ ＋ ｓｉｎ ϕｘ·Ｉω ｙ ＋
　 　 ｃｏｓ ϕｘｃｏｓ ϕｙ·Ｉｚω ｚ０ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１２）
微纳卫星在机动过程中角动量矢量与 Ｘ、Ｙ 轴

之间的夹角 θ ｘ、θ ｙ 分别为

ｔａｎ θｘ ＝ ＨＸ ／ ＨＺ，
ｔａｎ θｙ ＝ ＨＹ ／ ＨＺ ．{ （１３）

　 　 由于 θ ｘ、θ ｙ 值较小，在计算解析解过程中，将式

（１３） 简化为

θｘ ≈ ＨＸ ／ ＨＺ，
θｙ ≈ ＨＹ ／ ＨＺ ．{ （１４）

因此，微纳卫星自旋推进过程中角动量矢量指向角

度为

θ ＝ θ２
ｘ ＋ θ２

ｙ ．

２　 算例与结果分析

对理论模型进行数值仿真，在给定算例参数的

情况下，采用四阶 ／五阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ 法求解式（１）、
（６）、（１０）微分方程组，计算出相应的高精度数值

解． 再将参数带入所求得的解析解内，计算出角速

度、欧拉角以及角动量的值． 参照 ３ Ｕ 立方星设计标

准，设置卫星初始质量 ｍ０ 为 ５ ｋｇ［２１］，自旋角速度为

１００ ｒ ／ ｍｉｎ，发动机推力大小保持 ５０ Ｎ 恒定不变，点
火时间为 ４ ｓ，其他参数如表 １ 所示．

表 １　 卫星与发动机参数

Ｔａｂ．１　 Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｄ ｍｏｔｏｒ

发动机参数

ｍ
·

／ （ｋｇ·ｓ－ １） ｄ ／ ｍ ｈ ／ ｍ α ／ （ °）

卫星三轴方向主惯量

Ｉｘ ／ （ｋｇ·ｍ－ ２） Ｉｙ ／ （ｋｇ·ｍ－ ２） Ｉｚ ／ （ｋｇ·ｍ－ ２）

－０．０９０ ０．００１ ０．１５０ ０．２５０ ０．０３５ ０．０３５ ０．００７

　 　 从表 １ 可以看出，所选择的立方星为轴对称卫

星，其惯性积为零． 然而在实际情况下，由于卫星加

工、装配等多方面的原因，高速自旋的微纳卫星存在

由不均匀的质量分布而引起的动不平衡特性，为了

研究其对卫星自旋机动过程的影响，在仿真过程中

又加入了 １％的惯量积，并与其他两种仿真结果进

行对比． 计算过程中，令发动机所产生的侧向力矩

均在 ｘ 轴上， ｙ 轴上的力矩为 ０，则微纳卫星在 ３ 个

轴方向上的所受到的力矩分别为

Ｍｘ ＝ Ｆ ｈｓｉｎ α ＋ ｄｃｏｓ α( ) ＝ ０．０８２ ７ Ｎ·ｍ，
Ｍｙ ＝ ０，
Ｍｚ ＝ ０．

　 　 在 Ｍｙ ＝ ０ 时，微纳卫星在惯性参考坐标系 Ｏ －
ＸＹＺ 内运动过程如图 ２ 所示． 角动量 Ｈ 轨迹为一圆

形，惯性参考坐标系原点与圆心的连线为平均角动

量矢量指向 ΔＨａｖｇ ．
　 　 根据表 １ 中参数， 计算出微纳卫星侧向角速度

ω ｘ（ ｔ） 和侧向欧拉角 ϕｘ（ ｔ） 分别如图 ３ 所示（ｘ，ｙ 方

向上角速度、欧拉角变化规律一致） ．

Z

H

z

Y

X y

ΔHavg

x

图 ２　 惯性坐标系内角动量矢量

Ｆｉｇ．２　 Ｍｏｔｉｏｎ ｏｆ ａｎｇｕｌａｒ ｍｏｍｅｎｔｕｍ ｖｅｃｔｏｒ ｉｎ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｓｙｓｔｅｍ

　 　 由图 ３（ａ）可以看出，在恒定推力作用下，侧向

角速度大小呈周期性变化，发动机的喷气阻尼力矩

与角速度的震荡方向相反，阻止了微纳卫星侧向角

运动，导致侧向角速度振幅不断减小． 发动机工作

时间越长，喷气阻尼力矩的影响越大，振幅减小越明

显，但是对震荡周期没有任何影响． 从图 ３（ｂ）中可

以看出，欧拉角在卫星机动过程中变化规律较为复

杂，其振幅并没有受到喷气阻尼力矩的影响而逐渐

变小，而是在增加到一峰值时又迅速降低，保持在一

定范围内，并且在发动机工作过程中不断重复此过
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程． 此外，从图（３）中不难看出，在仿真过程中添加

了惯量积后，分析结果存在微量的差异． 在发动机

点火过程中，惯量积仅仅对角速度和欧拉角的振幅

产生了少量的影响． 由图（３）可以看出，根据式（５）
和式（９）计算得出的角速度和欧拉角的最大值近似

解与实际变化曲线的峰值相差较小，因而表明所推

导的最大值解析解精度能够满足计算要求．

数值解
解析解
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图 ３　 角速度与欧拉角数值解与解析解
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　 　 根据图（３）可知，所求得的角速度和欧拉角的

解析解与数值解所绘制的曲线基本重合． 绘制出

ωｘ（ ｔ）、 ϕｘ（ ｔ） 的数值解和解析解之间的差异随时间

变化关系曲线如图 ４ 所示． 从图 ４ 可以看出，解析解

与数值解之间的差异呈周期变化，随着发动机点火

时间的增加，二者相差也越来越大． 但是在发动机

点火过程中，解析解与数值解之间的差异在较小的

范围内，因此所求得的解析解精度较高．
　 　 将上述所求得的角速度和欧拉角的数值解，带
入式（１０）、（１１）、（１３），计算出角动量矢量的数值

解． 再根据式（１２）、（１４），计算出角动量矢量的解析

解，绘制出微纳卫星角动量矢量指向随时间变化关

系曲线如图 ５ 所示．
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图 ４　 数值解和解析解之差
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图 ５　 角动量矢量指向
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　 　 从图 ５ 中绿色实线可以看出，角动量指向呈周

期性变化，变化曲线为一圆形，圆形的半径即为该周

期内微纳卫星的平均角动量矢量指向偏差． 随着发

动机工作时间的增加，在喷气阻尼力矩作用下，圆形

半径不断减小，平均角动量矢量指向偏差也逐渐降

低． 然而，由于喷气阻尼力矩较小，平均角动量矢量

指向偏差在微纳卫星机动过程中的减少幅度有限，
内外圆半径差较小，仅仅为 ０．００８ ｒａｄ． 因此，在计算

平均角动量矢量指向偏差时，可以取半径最大的圆

作为平均角动量指向偏差 θａｖｇ 的保守值，约为

０．１１０ ｒａｄ． 在理想情况下，微纳卫星不受任何侧向干
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扰力矩时，平均角动量矢量与速度增量指向方向一

致，均沿着 Ｚ 轴方向． 然而由于受到侧向干扰力矩

的影响，导致二者方向偏离 Ｚ 轴一定的角度． 平均

角动量矢量指向偏离 Ｚ 轴角度越小，速度增量方向

也越接近理想状态． 当平均角动量矢量与 Ｚ 轴之间

的夹角较小时，平均角动量矢量指向偏差近似等于

速度增量指向偏差［２２］，从而可以计算出卫星在惯性

参考坐标系内的速度和位移增量． 根据牛顿运动定

律，考虑到卫星在机动过程中质量的变化，可以计算

出理想情况下卫星速度增量约为 ４１．５１６ ｍ ／ ｓ，位移

变化为 ８２．００６ ｍ． 当采用自旋稳定的方式进行控制

时，在已知平均角动量矢量指向偏差的情况下，计算

出卫星 Ｚ 轴方向上的速度增量约为 ４１．２６５ ｍ ／ ｓ，位
移变化约为 ８１．５１０ ｍ． 与理想状态下对比，精度较

高，能够满足微纳卫星机动变轨要求． 微纳卫星的

平均角动量矢量指向角度越小，所获得的速度增量

越大，机动变轨精度越高．
对比图（５）中角动量指向的数值解和解析解曲

线可以看出，由于在求解欧拉角解析解的过程中对

微分方程组（６）进行了简化，导致所计算的角动量

指向解析解曲线为一不规则曲线． 随着发动机工作

时间的增加，相对于数值解而言，解析解放大了喷气

阻尼力矩的作用，导致圆形半径收敛较为明显． 然

而，在发动机点火过程中，二者相差始终保持在

０．００５ ｒａｄ范围内，因此，通过解析解计算得出的平均

角动量矢量指向偏差具有一定的参考意义． 此外，
从图 ５ 中还可以看出，微纳卫星不均匀的质量分布

而引起的动不平衡特性，降低了自旋推进角动量指

向偏差角度，对自旋推进微纳卫星影响较小，基本可

以忽略．
根据上文分析可知，微纳卫星在自旋推进过程

中质量变化和所受到的喷气阻尼力矩对卫星平均角

动量矢量指向偏差的影响较小． 微纳卫星角动量指

向变化曲线为一圆形， Ｘ、Ｙ 轴向上的角动量指向变

化规律一致， 根据所求得的角速度和欧拉角的最大

值的解析解，推导出角动量指向偏差最大值的解析

解为

θ ≤ Ｍｘ

５ａ － ２ｋＩωｚ０ ＋ ３Ｉｋ２ωｚ０ ＋ ３ａｋ
２Ｉ２ω３

ｚ０ｋ２ ｋ ＋ １( )
． （１５）

　 　 通过式（１５）可以计算出角动量指向变化曲线

的直径大小，从而能够推算出微纳卫星在机动变轨

过程中的速度增量指向偏差． 从式（１５）可知， 在侧

向力矩Ｍｘ 一定的情况下，微纳卫星速度增量指向偏

差主要由卫星三轴方向上的主惯量和自旋角速度决

定，与发动机工作时间无关． 固定微纳卫星侧向力

矩恒定不变，按照表 １ 中的相关参数，分析在 ４ 种不

同自旋角速度情况下，卫星速度指向偏差和 ｚ 轴方

向上主惯量大小关系如图 ６ 所示．

100r/min
110r/min
120r/min
130r/min

0.150

0.120

0.090

0.060

0.012 0.016 0.020
Iz/(kg?m-2)

θ/
ra
d

图 ６　 不同 Ｉｘ和角速度下速度指向

Ｆｉｇ．６　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｆｏｒ ｖａｒｙｉｎｇ Ｉｚ ａｎｄ ωｚ０

　 　 从图 ６ 可以看出，在侧向力矩和自旋角速度一

定的情况下，卫星轴向主惯量越大，速度指向偏差越

小，机动变轨精度越高． 在轴向主惯量和侧向主惯

量相差较大时，提高轴向主惯量可以显著降低速度

指向偏差；随着轴向主惯量大小不断接近于侧向主

惯量，微纳卫星的速度指向偏差变化也逐渐趋于恒

定． 此外，卫星自旋角速度越高，机动过程中的速度

指向偏差越小，但是提高卫星自旋角速度对星上其

他载荷也提出了较高的要求． 因此在前期方案设计

过程中，在不影响星上其他载荷以及飞行任务的情

况下，为了降低微纳卫星的速度增量指向偏差，可以

选择将微纳卫星的外形设计为圆盘状．

３　 结　 论

本文针对微纳卫星机动变轨过程中，由于受到

侧向干扰力矩的影响，导致卫星偏离所设计的轨迹

问题，开展了微纳卫星自旋推进机理研究． 考虑到

微纳卫星质量轻、主惯量小等因素，建立了恒定推力

作用下微纳卫星自旋推进模型． 推导了微纳卫星机

动变轨过程中角速度、欧拉角以及角动量的解析解．
在假设 Ｍｙ ＝ ０，Ｉｚ ＜ Ｉ 的情况下， 对所得到的解析解

进行简化，推导出了角速度、欧拉角以及角动量指向

最大值的解析解． 结合仿真算例，对所求得的解析

解进行理论分析，从而得出如下结论：
１）侧向角速度呈周期性变化，并且由于受到喷

气阻尼力矩的影响，随着发动机工作时间的增加，其
振幅越来越小． 侧向欧拉角的变化规律较为复杂，
其振幅在增加到一峰值时又迅速降低，在发动机工

作过程中不断重复此过程．
２）所求得的侧向角速度、欧拉角、角动量以及

角速度和欧拉角最大值的解析解精度较高，能够满

足计算要求．
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３）角动量指向随时间变化关系的曲线为一近

似圆形，该圆的半径即为微纳卫星平均角动量矢量

指向偏差，所求得的平均角动量矢量指向偏差近似

等于微纳卫星机动变轨的速度增量指向偏差．
４）分析了高速自旋的微纳卫星动不平衡特性

对卫星自旋机动过程的影响，结果表明添加惯量积

后，对自旋推进微纳卫星影响较小，基本可以忽略．
５）微纳卫星在机动变轨过程中，当采用自旋稳

定的方式进行控制时，卫星所获得的速度增量以及

位移增量与理想状态下对比，精度较高．
６） 在发动机推力参数一定的情况下，微纳卫星

自旋轴上的主惯量 Ｉｚ 越大，速度增量指向偏差越小，
卫星飞行轨迹越接近于设计方向． 因此在前期方案

设计过程中，为了降低微纳卫星的速度增量指向偏

差，提高卫星变轨精度，可以将卫星的外形设计为圆

盘状．
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