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摘 要:现阶段仅依据多体动力学,难以准确分析和评估多星分离时含调姿过程的近远场分离

过程。因此针对一箭多星任务的分离安全性设计需求,提出了一种姿控联合仿真方法,实现了

近远场分离的实时调姿仿真。计算结果表明,该方法与专业弹道软件相比,计算误差不超过

5%。同时为了进一步研究结构参数、动力学参数和调姿算法等变量对分离方案的影响,结合拉

丁超立方采样和蒙特卡罗打靶法,优化了采样空间,从而可以快速分析变量偏差、采样方式对

不同分离工况的影响,进而准确判定分离方案的安全性。该方法实现了参数的自动化设置,可

有效提高仿真效率,能为一箭多星发射任务的快速论证及分离安全性设计需求提供有力支撑。
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AJointSimulationMethodforMulti-Satellite
SeparationwithAttitudeControl
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Abstract:Currently,accuratelyanalyzingandevaluatingtheseparationprocessofmultiplestars,

particularlyduringnear-farfieldseparationwithattitudeadjustments,poseschallengeswhenrel-
yingsolelyonmulti-bodydynamics.Toaddressthesafetydesignrequirementsforamulti-satellite
mission'sseparation,acombinedattitudecontrolsimulationmethodisproposed,real-timeattitude
adjustmentsimulationsduringnear-farfieldseparationareachieved.Thecomputedresultsdemon-
stratethat,comparedtospecializedballisticsoftware,thecomputationalerrorofthismethoddoes
notexceed5%.Furthermore,toinvestigatetheinfluenceofvariablessuchasstructuralparame-
ters,dynamicparameters,andattitudeadjustmentalgorithmsontheseparationscheme,acombi-
nationofLatinhypercubesamplingandtheMonteCarloshootingmethodisutilizedtooptimize
thesamplingspace.Thisallowsforaswiftanalysisofvariabledeviationsandtheimpactofsam-
plingmethodsondifferentseparationconditions,enablinganaccurateassessmentoftheseparation
scheme'ssafety.Thismethodautomatesparametersettings,improvessimulationefficiency,and
providesrobustsupportfortherapidvalidationandsafetydesignrequirementsofamulti-satellite
launchmission.
Keywords:Multi-satelliteseparation;Jointsimulationofattitudecontrol;Separationofnear-far
field;Simulationmethod
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0 引言

双星或多星发射是目前国际商用卫星发射普

遍采用的一种发射方式,其特点是能够充分利用

火箭现有的运载能力和包络空间,一枚火箭发射

两颗/多颗卫星,这样可以缩短单颗卫星的发射周

期和单颗卫星的发射费用[1-2]。
而多星分离过程受影响因素较多,其主要来

源有3个方面:运载火箭的飞行姿态及支撑方案、
各卫星的分离时序、卫星自身的调姿方案,涵盖

分离前、分离时和分离后3个阶段,导致其运动过

程十分复杂,难以对其进行有效地分析[3-5]。
目前国内外学者对含各项偏差的分离影响进

行了分析,发现分离时各参数高度耦合,难以量

化参数本身和参数间的相互关系对分离的影响,
仅考虑单个影响因素下的仿真和实验,难以准确

覆盖极限情况下分离体的运动[6-8]。因此,采用蒙

特卡罗打靶仿真的方式,可以进行多参数共同作

用下的多体分离研究[9]。如文献 [10]就通过蒙

特卡罗方法,对命中精度进行分析,考虑了多种

因素的影响,预测精度较高,有效确定了分离体

的运动方式和范围。
因此对于多星分离这种不确定性因素多、受

力过程复杂、干扰因素难以评估的分离过程,需

要对多种干扰因素进行蒙特卡罗打靶仿真,通过

统计学分析,确定其分离的极限状态,从而准确

判断分离的安全性[11]。
多星分离涉及箭体和卫星的调姿过程,对该

系统的分析应当涵盖多体动力学和姿控分析两方

面[12-13]。多体动力学分析建立箭体分离模型后,
进行求解;姿控分析则通过建立系统的传递函数

来确立控制模型,利用软件完成控制部分建模仿

真[14]。但动力学仿真和控制仿真单独无法完成描

述多星分离的过程。因此需要开展动力学仿真和

控制仿真的联合分析,以准确描述整个系统的分

离特性。
本文首先建立了星箭分离的动力学模型,完

成了联合仿真方法的设计和理论验证,随后考虑

了主要偏差因素对分离结果的影响,建立并优化

采样空间,最后利用蒙特卡罗打靶法对样本进行

了计算和分析,得出分离最小间隙的极限工况。

1 计算方法

1.1 星箭分离动力学方程

星箭分离时常采用分离弹簧作为分离能源,
依据胡克定律同时仅考虑六自由度方程,即用常

质量航天器动力学模型,其中坐标系建立原则如

下:原点取为星箭分离面的几何中心,坐标系方

位同运载火箭坐标系一致。
假设星箭分离能源为4个分离弹簧,作用在卫

星上的弹簧作用力如图1所示。

图1 卫星分离力作用示意图

Fig.1 Schematicdiagramofsatelliteseparationforce

考虑运载火箭与卫星姿态偏斜效果,对每个

弹簧力进行分解,可表示为

Fxi=Fisinθicosϕi

Fyi=Fisinθisinϕi

Fzi=Ficosθi

ì

î

í

ï
ï

ïï

(1)

其中,Fi 为第i个弹簧推力,θi 为第i个弹簧推力

与坐标系Z 轴夹角,ϕi 为第i个弹簧推力在坐标系

XOY 平面投影与X 轴夹角。
卫星转动力矩可表示为

-(Fz1+Fz3)Δy+[Fz4(L4-Δy)]+

 ∑
4

i=1
Fyi(z+Δz)=Mx

(Fz2+Fz4)Δy+[Fz3(L3-Δx)]+

 ∑
4

i=1
Fxi(z+Δz)=My

[Fy3(L3-Δx)+Fy1(L1-Δx)]-
 (Fy2+Fy4)Δx-[Fy4(L4-Δy)+
 Fy2(L2-Δy)]+(Fx1+Fx3)=Mz

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
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ï
ï
ï
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(2)
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  由牛顿第二定律和动量矩定理可推导出卫星

与运载火箭 (刚体)间的六自由度动力学方程

m(̇Vx +ωyVz -ωzVy)=Fx

m(̇Vy +ωzVx -ωxVz)=Fy

m(̇Vz +ωxVy -ωyVx)=Fz

Ixẋωx -(Iyy -Izz)ωyωz =Mx

Iyẏωy -(Izz -Ixx)ωzωx =My

Izżωz -(Ixx -Iyy)ωxωy =Mz

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

(3)

式中,m 为卫星质量,为卫星在3个方向的转动惯

量;Vx,Vy,Vz,ωx,ωy,ωz 为卫星在3个方向

的分离速度、 分离角速度;̇Vx,̇Vy,̇Vz,̇ωx,

ω̇y,̇ωz 为分离加速度和分离角加速度。
运载火箭分离动力学方程与卫星方程相同。

1.2 蒙特卡罗方法

不同于确定性的数值方法,蒙特卡罗方法的核

心在于引入模拟变量来涵盖非确定性的数学问题,
通过概率统计的方式,来进行多参数的影响分析。

因此,基于蒙特卡罗方法,本文对多星分离

时各卫星的分离姿态进行评估:1)确定结构参

数、动力学参数和随机参数的取值范围及采样方

式;2)依据1.1节方法进行卫星分离姿态计算获

得理论解,将其与下文联合仿真方法的仿真解作

为对比,确认仿真结果的正确性;3)利用联合仿

真方法,进行打靶仿真,得到多参数下多星分离

的计算结果,确定分离时极限姿态的参数。

1.3 拉丁超立方采样

LHS是 Mckay[15]于1979年提出的一种分层

采样方法,其原理如图2所示。
通过将样本点分层,尽可能使样本点均匀并

覆盖整 个 采 样 空 间,从 而 在 具 有 较 小 采 样 规

模的同时尽可能准确反映样本的分布。如当需要

图2 拉丁超立方采样示意图

Fig.2 SchematicdiagramofLatinhypercubesampling

对n 个样本各采样m 次时, 原有的采样规模为

mn,而LHS可以将采样的规模降为m×n。 该算

法 MATLAB已经有成熟的函数 (lhsdesign)[16]。

2 分离与姿控联合仿真方法

2.1 联合方法分析

利用交互式设计,可以把机械系统仿真和控

制系统仿真结合起来,以实现对该分离动力学系

统的准确模拟[17]。
建立联合仿真模型的基本思路为:通过商业软

件建立结构的多体动力学模型,模拟分离过程;建

立姿控方程的动力学模型,模拟姿控过程。以卫星

姿态为输入,姿控作用力为输出;以姿控作用力为

输入,卫星姿态为输出,二者联合构成了一个具有
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姿控和分离联合仿真的模型,基本思路见图3。
具体而言,建立模型后,通过导出仿真模块,

输出卫星箭体坐标系下3方向的角速度。引入控制

模块和载荷生成模块,控制模块将各卫星的角速

度转化为姿态角等信息。载荷生成模块对比程序

角和姿态角,确定姿控发动机是否工作,并将作

用力导入,三者联合就可以完成单个卫星分离的

仿真过程。

图3 联合仿真示意图

Fig.3 Schematicdiagramofjointsimulation

2.2 模型有效性验证

本节通过对比六自由度理论模型和卫星调姿

模型,进行了联合仿真模型的理论验证,以验证

方法的正确性。六自由度理论模型与仿真模型的

控制模块一致,区别在于理论模型利用刚体转动

微分方程建模,自由度有限,难以精确模拟多星

分离过程,此处仅用来验证联合仿真的正确性。
单个卫星的联合仿真模型见图4。

图4 卫星1联合仿真模型示意图

Fig.4 Schematicdiagramofsatellite1jointsimulationmodel

  控制模块的基本思路见图5。
绕质心的角速度[ωx1 ωy1 ωz1]T 导出后,可

以将角速度转化为欧拉角变化率角速度[̇γ ψ̇ φ̇]
T

γ̇

ψ̇

φ̇

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

=
1 tanψsinγ tanψcosγ
0 cosγ -sinγ
0 sinγ/cosψ cosγ/cosψ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
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ωx1

ωy1

ωz1
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(4)
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图5 控制模块基本思路示意图

Fig.5 Schematicdiagramofthebasicideaofthecontrolmodule

  然后,可获得惯性系姿态角偏差

Δγ
Δψ
Δφ

é
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ê
êê

ù
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ú
úú
=
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ψ-ψcx
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ù
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(5)

随后,将惯性系姿态角偏差解耦到箭体坐标系

Δγ1

Δψ1

Δφ1
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从而获得控制方程

kγ =fγ(Δγ1)

kψ =fγ(Δψ1)

kφ =fγ(Δφ1)

ì

î

í

ï
ï

ïï

(7)

进而可获取卫星的程序角变化率为

ω̇X1 =(Jy1 -Jz1
)/Jx1ωy1ωz1 +∑􀮄Mx

ω̇y1 =(Jz1 -Jx1
)/Jy1ωz1ωx1 +∑􀮄My

ω̇z1 =(Jx1 -Jy1
)/Jz1ωx1ωy1 +∑􀮄Mz

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(8)

通过积分,即可获得程序角。
选取标称参数下的卫星,按照同步调姿分离

要求,16s的时间按照二次曲线 “往外”调姿

30°,二者对比如图6所示。
在16s内,卫星1理论模型和仿真模型的俯仰

角都由90°调姿至60°,且偏航角、滚转角变化趋势

一致,从而验证了联合模型和姿控算法的有效性。

3 仿真校验

  在计算多星分离时,需要考虑火箭和卫星自

(a)联合仿真计算结果

(b)理论计算结果

图6 模型校验结果

Fig.6 Modelverificationresults

身和飞行中各个环节的偏差,会导致入轨参数和

姿态存在一定偏差,此外分离过程也存在一定偏

差,因此在进行分析时,需要考虑以下偏差。

1)轨道位置速度偏差:星箭分离时刻星箭组

合体入轨的位置 [X,Y,Z]与速度[Vx,Vy,

Vz]偏差。

2)轨道分离前姿态偏差:星箭分离时刻星箭

组合体入轨姿态 [ϕ,φ,γ]偏差。

3)分离体质量特性偏差:火箭末级及有效载

荷存在质量特性偏差,主要是考虑结构偏差、不

同弹道导致分离时剩余推进剂质量差异以及液体

晃动质量等,从而需考虑分离体的质量特性偏差,
一般而言,其偏差不大于10%。

4)分离能源偏差:反推及弹簧等分离能源存在

偏差。其中分离弹簧可按照弹簧选配结果计算,也

可按理论值推算,其偏差一般不大于15%。反推火

箭则按说明书中偏差计算,其偏差一般不大于10%。
实际分析可知,各种参数偏差中存在正态分

布、极限分布和均匀分布3种采样方式。其中正态

分布集中在结构质量、转动惯量、纵向质心等参

数,极限分布主要涉及姿控发动机的同步性偏差、
推力偏斜和横溢以及解锁不同步等,均匀分布则

包括横向质心偏差、角速度偏差等。
在结合采样方式和拉丁超立方方法后,可以

生成计算样本的参数空间,随后利用联合仿真算

法进行迭代和优化,仿真结果如图7所示。
同时,对比通过专业弹道软件计算结果的远

场距离分布,如表1所示,可见计算误差较小,表

明该方法设计合理,计算结果有效,能快速进行

多星分离仿真。
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(a)卫星1与卫星2最短距离分布

(b)卫星2与卫星3之间最短距离分布

(c)卫星3与卫星4之间最短距离分布

图7 近场计算结果

Fig.7 Nearfieldcalculationresults
表1 远场计算结果对比

Tab.1 Comparisonofcalaculationresultsinfarfield

卫星1/mm 卫星2/mm 卫星3/mm 卫星4/mm

弹道专业计算 8092.3 8249.9 71.3 5782.6

工具计算 8051.7 8335.4 68.1 5859.7

相对偏差/% 0.50 1.03 4.48 1.31

4 结论

针对多星分离工况,本文建立了一种能实时

仿真该分离过程的姿控联合仿真方法,可用以快

速分析和校核分离方案。具体结论如下。

1)通过对比六自由度仿真模型,充分验证了

该方法调姿算法和联合仿真模型的正确性。

2)提供精细化考虑不同参数的偏差方式,该

方法利用蒙特卡罗打靶法,可以快速、准确校核

不同分离方案的安全性。

3)通过将蒙特卡罗方法和拉丁超立方采样法

结合,可以使采样空间的采样规模由mn 降为m ×
n。 在不损失分析精度的前提下,有效降低了采

样数。
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