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摘　 要:为研究卫星分离姿态的影响因素ꎬ运用动力学理论和虚拟样机技术ꎬ推导卫星姿态动

力学ꎬ对比理论计算值与 ＡＤＡＭＳ 仿真结果ꎬ验证模型的正确性ꎮ 运用 ＡＤＡＭＳ 虚拟样机技术

进行多星分离释放仿真ꎬ改变弹簧刚度系数与弹簧初始压缩量ꎬ对比理论计算值ꎬ分析不同因

素对卫星分离后运动状态的影响ꎻ采用不同的分离释放方案ꎬ分析星间最小距离ꎬ验证卫星分

离的安全性与可靠性ꎮ
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０　 引言

近几年航天技术快速发展ꎬ卫星组网技术成为各个国

家重点研究技术ꎮ ２０１５ 年至今ꎬ美国太空探索技术公司

(ＳｐａｃｅＸ)、英国一网卫星公司(ＯｎｅＷｅｂ)、加拿大电信卫

星公司 ( Ｔｅｌｅｓａｔ )、 美国波音公司及美国亚马逊公司

(Ａｍａｚｏｎ)等多家公司先后加入了互联网星座组网建设ꎮ
国内也相继开展卫星组网建设ꎬ如 “北斗” 系统的建

设[１－２] ꎮ 国内外航天发射任务已经普遍采用一箭多星的

发射方式ꎬ此发射方式可降低卫星发射成本、提高火箭整

流罩利用率、提高运载火箭效费比等ꎮ 多星分离作为一箭

多星发射程序的最后阶段ꎬ对发射任务的成败有着决定性

的作用[３] ꎮ 相比于单星发射ꎬ一箭多星发射在技术方案

与分离程序上存在较大差别ꎬ地面验证试验难度大ꎬ开展

一箭多星分离试验成本高ꎮ 卫星分离分析较为复杂ꎬ卫星

运动状态受多种因素影响ꎬ包括弹簧弹力、航天器质量特

性、初始位置参数、星间碰撞力等[４] ꎮ 传统的数学和物理

模型建立和求解难度大ꎬ而通过虚拟样机技术可以合理地

分析一箭多星分离过程、评估分离方案合理性、卫星分离

过程的安全性[５] ꎮ
本文摒弃传统式立方体卫星结构ꎬ采用一种新型的扁

平式同构卫星进行卫星堆叠ꎬ以一箭五星为例ꎬ分析卫星

分离过程ꎮ 建立堆叠卫星模型ꎬ在 ＡＤＡＭＳ 的虚拟样机环

境中进行分离仿真ꎬ分析不同情况下的卫星分离过程ꎮ 同

时针对单颗卫星建立动力学模型对其进行分析求解ꎬ对比

ＡＤＡＭＳ 仿真分析结果ꎬ验证分析结果的正确性ꎮ

１　 堆叠式卫星分离动力学分析

１.１　 堆叠式卫星模型设计

堆叠卫星结构如图 １ 所示ꎬ卫星结构为平板形式ꎬ由
３ 个承力柱进行承力ꎬ每个承力柱两端装有对称的 ２ 个分

离推杆装置ꎬ用于卫星分离ꎮ 推杆装置主要包括推杆、弹
簧、外壳ꎮ
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图 １　 堆叠卫星结构

１.２　 动力学模型建立

图 ２ 为一箭多星分离系统单星简化模型ꎬ此单星采用

新型的扁平状六边形结构ꎬ依靠卫星上的 ３ 个承力柱结构

承力ꎬ承力柱两端装有分离推杆装置ꎬ为多星分离提供弹

力进行分离ꎬＯｘｙｚ 为卫星本体坐标系ꎬｘ 轴为卫星分离方

向ꎬＦ１－Ｆ６ 为分离弹簧力[６－８] ꎮ
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图 ２　 一箭多星分离仿真模型

假设卫星分离前卫星底板静止不动ꎬ卫星分离过程中

结合动量守恒定律与能量守恒定律ꎬ可得:
ｍｖ＋ｍ０ｖ０ ＝ ０ (１)

１
２
ｍｖ２ ＋ １

２
ｍ０ｖ２０ ＝ １

２ ∑
６

ｉ ＝ １
ｋｉΔｘ２

ｉ (２)

式中:ｍ 为单星质量ꎻｍ０为堆叠卫星底板质量ꎻｖ 为卫星分

离后速度ꎻｖ０ 为堆叠卫星底板分离后速度ꎻｋｉ 为各弹簧刚

度系数ꎻΔｘｉ 为各弹簧压缩量ꎮ
由式(１)、式(２)联立可得式(３):

ｖ ＝
ｍ０∑

６

ｉ ＝ １
ｋｉΔｘ２

ｉ

ｍ(ｍ ＋ ｍ０)
(３)

设卫星在空间以角速度 ω 旋转ꎬ其动量矩为 Ｈꎮ 以

卫星本体坐标系即卫星质心 Ｏ 为坐标原点ꎬＭ 为作用在

卫星质心 Ｏ 的合外力矩ꎬ所以航天器的动量矩即为

Ｈ ＝ ∫
ｍ
ｒ × ｄｒ

ｄｔ
ｄｍ (４)

式中:矢量 ｒ 是刚体内相对于质心的矢径ꎻｄｒ / ｄｔ 为质量元

ｄｍ 在空间相对质心的速度矢量ꎮ 则刚体的 ω、Ｈ 和 Ｍ 可

以分别表示为:
ω＝ωｘ ｉ＋ωｙ ｊ＋ωｚｋ (５)
Ｈ＝ｈｘ ｉ＋ｈｙ ｊ＋ｈｚｋ (６)
Ｍ＝ｍｘ ｉ＋ｍｙ ｊ＋ｍｚｋ (７)

式中:ｉ、ｊ、ｋ 为卫星本体坐标系各轴的单位矢量ꎬ将式(６)
对时间 ｔ 求取导数ꎬ得动量矩 Ｈ 空间的变化率ꎬ即
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(８)

根据动力矩定理ꎬ其各轴的分量表示成矩阵形式为
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Ｍｚ
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通过矢量叉乘可得:
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式中:Ｉｘ、Ｉｙ、Ｉｚ 分别为星体绕坐标轴 Ｏｘ、Ｏｙ、Ｏｚ 的转动惯

量ꎻＩｘｙ、Ｉｙｚ、Ｉｘｚ为惯量积ꎮ
在该坐标系中 Ｉｘｙ ＝ Ｉｙｚ ＝ Ｉｘｚ ＝ ０ꎬ由此可得:

Ｉｘ ω


ｘ－( Ｉｙ－Ｉｚ)ωｙωｚ ＝Ｍｘ

Ｉｙ ω


ｙ－( Ｉｚ－Ｉｘ)ωｘωｚ ＝Ｍｙ

Ｉｚ ω


ｚ－( Ｉｘ－Ｉｙ)ωｘωｙ ＝Ｍｚ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１１)

式(１１)即为卫星分离过程的姿态动力学方程组ꎬ采用 ４
阶龙格库塔迭代可得分离速度ꎬ同时也可采用 ＭＡＴＬＡＢ
的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 模块进行求解ꎮ 外力矩 Ｍ 可通过具体的弹簧

参数进行求解ꎮ

１.３　 动力学模型求解

依照上述模型ꎬ设单星质量 ｍ 为 ２０４ ｋｇꎬ其转动惯量

Ｉｘ、 Ｉｙ、 Ｉｚ 分 别 为 １２０. ４６１ ｋｇ  ｍ２、 ４５. ４１４ ｋｇ  ｍ２、
８１.８６９ ｋｇｍ２ꎬ运载火箭的平台质量为 ５ ３００ ｋｇꎬ各个弹

簧的刚度系数 ｋ１－ｋ６ 均为 １０ Ｎｍｍ－１ꎮ 设定各个弹簧分

离前的压缩量 Δｘ１ －Δｘ６ 均为 ２０ｍｍꎬ将上述参数代入式

(３)中ꎬ通过计算可得卫星分离后的速度 ｖ 为 ３３６.６ｍｍ / ｓꎮ

２　 堆叠式卫星分离仿真

２.１　 多星分离模型建立

通过三维软件建立一箭多星分离模型ꎬ将其导入

ＡＤＡＭＳ 软件ꎬ赋予卫星材料ꎬ其承力柱采用钛合金材料ꎬ
卫星本体和分离推杆采用铝合金材料ꎮ 承力柱与卫星本体

通过固定副进行绑定约束ꎬ推杆外壳固定于承力柱上ꎬ在推

杆与承力柱之间添加弹簧力ꎬ为卫星分离提供弹簧力[９]ꎮ
堆叠层数为 ５ 层ꎬ每层单颗单星ꎬ单排布ꎬ从上往下卫星编

号依次为 Ｘ１、Ｘ２、Ｘ３、Ｘ４、Ｘ５ꎮ 图 ３ 为仿真模型ꎮ

X1

X5

图 ３　 ＡＤＡＭＳ 仿真模型

分离推杆和承力柱之间设置碰撞力ꎬ对其进行仿真ꎬ
分离速度随时间变化如图 ４ 所示ꎮ
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图 ４　 分离速度随时间变化

分离速度仿真数值为 ３４１.３ｍｍ / ｓꎬ与理论值相对误差

为 １.３％ꎮ 理论计算为理想分离状态ꎬ未考虑星间立柱间

碰撞力、弹簧偏差及阻尼对卫星分离过程的影响ꎬ使得分

离速度存在一定误差ꎮ

２.２　 卫星分离参数分析

影响卫星分离后状态的参数很多ꎬ包括弹簧刚度系

数、弹簧初始压缩量、星间立柱碰撞力等ꎮ 为研究各个参

数对卫星分离姿态的影响ꎬ进行参数分析ꎮ
１)弹簧刚度

一箭多星的分离主要由弹簧提供弹力ꎬ使其进行分

离ꎬ不同弹簧刚度 ｋꎬ对其有着不同的分离效果ꎮ 在原模

型的基础上ꎬ保证其他参数不变ꎬ弹簧刚度作为变量ꎬ进行

参数分析ꎬ取弹簧刚度系数为 ５~５０ Ｎｍｍ－１ꎬ进行仿真分

析与理论计算[１０] ꎮ 其分离速度如图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 分离速度随弹簧刚度变化

由图 ５ 可见ꎬ在其他参数不变ꎬ弹簧刚度参数不同的

情况下ꎬ理论计算结果与仿真结果基本吻合ꎬ分离速度随

弹簧刚度的变化趋势相同ꎮ
２)弹簧压缩量

参照弹簧刚度参数分析ꎬ其他参数不变ꎬ以初始弹簧

压缩量 Δｘ 为变量ꎬ设弹簧刚度为 １０ Ｎ / ｍｍꎬ初始弹簧压缩

量 Δｘ 取值范围为 １０~１００ｍｍꎬ弹簧初始压缩量以每次 １０ｍｍ
的增量改变ꎬ分离速度随弹簧压缩量改变如图 ６ 所示ꎮ
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图 ６　 分离速度随弹簧压缩量变化

由图 ６ 可见ꎬ保持其他参数不变ꎬ改变弹簧压缩量ꎬ理
论计算结果与仿真结果基本吻合ꎬ分离速度随弹簧压缩量

的变化趋势相同ꎬ随着弹簧压缩量的增加ꎬ卫星分离速度

也增加ꎬ呈现线性关系ꎮ

３　 卫星分离方案比较

多星在分离过程中ꎬ受多种因素影响ꎬ研究不同卫星

分离方案ꎬ确保分离过程的安全可靠ꎬ避免发生卫星间的

碰撞ꎮ 本文主要研究两种分离方案:１)单层解锁释放分

离ꎻ２)整体解锁释放分离ꎮ 对比两种分离方案过程中卫

星分离速度与相对距离ꎮ

３.１　 单层解锁释放分离

卫星分离时给予分离信号ꎬ通过分离信号控制卫星解

锁分离时序ꎬ进行单层卫星依次解锁释放分离ꎮ 在卫星质

心添加固定副ꎬ通过脚本程序设置在需求时刻将星间固定

副失效ꎬ实现按时序解锁分离过程ꎮ 进行 ＡＤＡＭＳ 仿真ꎬ
各星的分离速度 ν、卫星分离角速度 ω 如图 ７、图 ８ 所示ꎮ

从图 ７—图 ８ 可以看出卫星单层分离过程中ꎬ分离速

度随时间变化为先增加后趋于恒定速度ꎬ且各卫星分离速

度大小基本相同ꎻ分离角速度随时间呈现先增加再减小后

趋于平稳ꎬ且最后数值基本稳定在 ０~ ０.５ °/ ｓ 之间ꎬ证明了

卫星分离过程的平稳性ꎮ
多星分离过程中各卫星间的相对距离是安全性的重

要评判标准ꎬ卫星分离需要安全的间距ꎬ防止发生卫星碰

撞[１１] ꎮ 卫星分离过程中相邻卫星间距 Ｌ 随时间的变化如

图 ９ 所示ꎮ
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图 ７　 卫星单层释放分离速度
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图 ８　 卫星单层释放分离角速度
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图 ９　 星间间距随时间变化
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机械制造 陈金宝ꎬ等堆叠式多星分离动力学研究

　 　 从图 ９ 可以看出各星分离速度与理论计算值误差较

小ꎬ基本吻合ꎬ验证了仿真的正确性ꎬ为一箭多星分离提供

参考依据ꎮ 以时间间隔为 ５ ｓꎬ控制卫星时序分离ꎬ分离过

程中相邻卫星相对位移最小值均为正数ꎬ且大于卫星 ５ 倍

厚度尺寸ꎬ因此分离过程中未发生碰撞ꎬ保证了堆叠式一

箭多星分离的安全性ꎮ

３.２　 整体解锁释放分离

与单层卫星释放时堆叠形式相同ꎬ同时给予分离信号

进行分离ꎬ实现整体分离解锁ꎮ 为避免分离过程中产生碰

撞风险ꎬ采用卫星施加的弹簧力递减的形式添加弹簧力ꎬ
同时释放解锁仿真ꎮ 设置弹簧刚度均为 １０ Ｎ / ｍｍꎬ弹簧力

大小为 ２５０~５０ Ｎꎬ以 ５０ Ｎ 梯度从上往下递减ꎮ 仿真所得

卫星分离速度 ν、分离角速度 ω、星间间距 Ｌ 随时间的变化

如图 １０—图 １２ 所示ꎮ
从图 １０—图 １２ 可以看出:卫星整体释放过程中卫星

的分离速度呈现先增加后趋于稳定ꎬ且各星速度依次递减

的形式ꎻ卫星分离角速度呈现先增加后减小趋于平稳的变

化ꎻ随着运动时间的增加ꎬ卫星间的相对位移越来越大ꎬ因
此卫星可以安全分离ꎮ
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图 １０　 卫星整体释放分离速度
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图 １１　 卫星整体释放分离角速度
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图 １２　 整体释放星间间距随时间变化

　 　 两种卫星分离方式对比ꎬ单层卫星释放与整体卫星释

放都可以安全分离释放卫星ꎬ但整体卫星释放前期分离过

程中产生碰撞的概率较大ꎬ安全可靠性比单层释放低ꎬ单
层卫星分离过程中卫星状态平稳ꎬ可控性好ꎮ 因此ꎬ选择

单层释放分离方式较为合理ꎬ可控性强ꎬ安全性较高ꎮ

４　 结语

本文针对一箭多星卫星解锁释放过程ꎬ结合理论计算

与 ＡＤＡＭＳ 仿真结果ꎬ研究卫星分离姿态的影响因素ꎬ包
括弹簧刚度、弹簧初始压缩量对卫星分离速度的影响ꎮ 得

出以下结论ꎮ
１)在弹簧刚度参数不同的情况下ꎬ理论计算结果与

仿真结果基本吻合ꎮ 改变弹簧压缩量ꎬ理论计算结果与仿

真结果基本吻合ꎬ随着弹簧压缩量的增加ꎬ卫星分离速度

也增加ꎬ且呈现线性关系ꎮ
２)针对一箭多星不同解锁分离释放方案ꎬ研究单层

释放与整体释放两种分离方式ꎬ分析卫星分离过程的安全

性ꎮ 单层释放控制分离信号ꎬ实现多星时序分离ꎬ分离速

度的仿真值与理论值误差较小ꎬ星间间距满足卫星安全分

离的要求ꎮ 整体释放分离速度呈依次递减形式ꎬ随时间增

加ꎬ星间距离增加ꎬ满足安全分离要求ꎮ
３)通过 ＡＤＡＭＳ 对一箭多星进行地面仿真ꎬ有效减小

了动力学分析复杂及动力学试验费用昂贵等弊端ꎬ并提供

了参考依据ꎬ具有重要的理论意义和应用前景ꎮ
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