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空间站平均力矩平衡姿态的气动力矩影响
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摘　要：为了研究空间站平均力矩平衡姿态的影响因素，建立了空间站的姿态运动模型，分析了气动力
矩对空间站平均力矩平衡姿态的影响。建立了空间站的动力学与控制模型，采用典型的比例微分控制器，分

别得出了两种条件下的２４组平均力矩平衡姿态（ＡｖｅｒａｇｅＴｏｒｑｕｅＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍＡｔｔｉｔｕｄｅ，ＡＴＥＡ），结果表明气动
力矩对ＡＴＥＡ的影响显著。为了保持空间站ＡＴＥＡ，需要提供周期性的控制力矩。气动力矩引起的空间站角
动量卸载和积累效应不能被忽视。
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　　力矩平衡姿态（ＴｏｒｑｕｅＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍＡｔｔｉｔｕｄｅ，
ＴＥＡ）在空间站的姿态模式中占有重要的地位，在
该姿态模式下，空间站所受的外力矩之和为

零［１］。如果在一个轨道飞行周期内空间站所受

外部各力矩的平均效果为零，此时空间站则处于

平均力矩平衡姿态（ＡｖｅｒａｇｅＴＥＡ，ＡＴＥＡ），ＡＴＥＡ
是空间站姿态机动路径规划与控制策略的基础。

ＴＥＡ在空间站姿态机动、在轨修复和交会对接方
面具有极其重要的作用。目前主要通过控制力矩

陀螺和喷气的方式对空间站进行姿态控制以满足

其指向要求［２－６］。

对于力矩平衡姿态的研究，国内外学者做了

许多卓有成效的工作。Ｌｏｎｇｍａｎ等［７］较早开始力

矩平衡姿态的研究，假设气动力矩为零，将星体的

主惯量轴分别与轨道坐标系三轴对准，得到了平

衡姿态的 ２４组解。针对各种不同的力矩模型，

Ｓａｒｙｃｈｅｖ等［８］用代数法对姿态平衡点的特性进行

了详细的分析，发现姿态平衡位置最少为８个且
最多为２４个。Ｓａｒｙｃｈｅｒ等［９］分别对常值力矩以

及气动力矩下的ＴＥＡ进行了求解，其中气动力大
小只受姿态的影响而不随时间变化。程迎坤

等［１０］考虑了姿态与气动力矩的耦合关系，对一个

轨道飞行周期内 ＴＥＡ与轨道位置之间的关系进
行了数值求解，并画出了相应的变化曲线。周黎

妮等［１１］建立了姿态及角速度的非线性方程，并采

用拟牛顿迭代法求得了瞬时 ＴＥＡ。赵乾［１２］和章

胜［１３］等研究了空间站零燃料姿态机动控制问题。

在空间站姿态控制及动量管理方面，目前的

研究主要集中在能量最优或时间最优控制，使控

制力矩陀螺或动量轮避免奇异及减缓动量累积的

速度，以节约能源，从而达到延长航天器寿命的
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目的［１２－２１］。

目前对姿态的研究主要集中在瞬时力矩平衡

姿态方面，关于ＡＴＥＡ的影响因素的研究还较少。
本文以空间站 ＡＴＥＡ的影响因素为研究背景，建
立了空间站的姿态运动模型，分析了气动力矩对

空间站ＡＴＥＡ的影响。

１　空间站姿态运动模型

１．１　姿态动力学方程

设ＯｅＸｅＹｅＺｅ为 Ｊ２０００惯性坐标系，ＯｓＸｂＹｂＺｂ
为空间站本体坐标系，ＯｓＸｂ指向空间站头部，ＯｓＹｂ
与横舱平行，ＯｓＺｂ与 ＯｓＸｂ、ＯｓＹｂ构成右手法则。
ω（ｔ）为角速度矢量，Ｉ为惯量张量，ｕ（ｔ）为控制力
矩矢量，τａｅｒｏ（ｔ）为气动力矩矢量，τｇｇ（ｔ）为引力梯度
力矩矢量。建立如式（１）所示的欧拉动力学方程。
Ｉω（ｔ）＋ω（ｔ）×Ｉω（ｔ）＝－ｕ（ｔ）＋τｇｇ（ｔ）＋τａｅｒｏ（ｔ）

（１）
其中：

ω（ｔ）＝［ω１（ｔ），ω２（ｔ），ω３（ｔ）］
Ｔ

ｕ（ｔ）＝［ｕ１（ｔ），ｕ２（ｔ），ｕ３（ｔ）］
Ｔ

τｇｇ（ｔ）＝［τｇｇ１（ｔ），τｇｇ２（ｔ），τｇｇ３（ｔ）］
Ｔ

τａｅｒｏ（ｔ）＝［τａｅｒｏ１（ｔ），τａｅｒｏ２（ｔ），τａｅｒｏ３（ｔ）］
Ｔ

τｇｙｒｏ（ｔ）＝－ω（ｔ）×Ｉω（ｔ）

＝－

０ －ω３（ｔ） ω２（ｔ）

ω３（ｔ） ０ －ω１（ｔ）

－ω２（ｔ） ω１（ｔ）









０
·

　

Ｉ１１ Ｉ１２ Ｉ１３
Ｉ２１ Ｉ２２ Ｉ２３
Ｉ３１ Ｉ３２ Ｉ









３３

ω１（ｔ）

ω２（ｔ）

ω３（ｔ









）

（２）

空间站本体可以认为是由无数个微元组成，

地球引力对每个微元都起作用，引力大小取决于

微元所处的具体姿态，其合力有时候不通过空间

站的质心，因而空间站会受到引力梯度力矩的作

用［３］。为了计算空间站的引力梯度力矩，建立空

间站的当地垂直当地水平（ＬｏｃａｌＶｅｒｔｉｃａｌＬｏｃａｌ
Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ，ＬＶＬＨ）轨道坐标系 ＯｓＸｎＹｎＺｎ：原点位
于其质心，ＯｓＸｎ为其速度方向，ＯｓＺｎ由坐标系原
点指向地心，ＯｓＹｎ与 ＯｓＸｎ、ＯｓＺｎ构成右手法则。
设θ１（ｔ）、θ２（ｔ）、θ３（ｔ）为本体系 ＯｓＸｂＹｂＺｂ相对于
ＬＶＬＨ系ＯｓＸｎＹｎＺｎ的姿态角，因此可以得到空间
站质心所受的引力梯度力矩：

τｇｇ（ｔ）＝３ｎ
２

０ －ｂ３（ｔ） ｂ２（ｔ）

ｂ３（ｔ） ０ －ｂ１（ｔ）

－ｂ２（ｔ） ｂ１（ｔ）









０
·

　

Ｉ１１ Ｉ１２ Ｉ１３
Ｉ２１ Ｉ２２ Ｉ２３
Ｉ３１ Ｉ３２ Ｉ









３３

ｂ１（ｔ）

ｂ２（ｔ）

ｂ３（ｔ









）

（３）

其中，ｎ为轨道角速率，
ｂ１（ｔ）＝－ｓｉｎθ２（ｔ）ｃｏｓθ３（ｔ）
ｂ２（ｔ）＝ｃｏｓθ１（ｔ）ｓｉｎθ２（ｔ）ｓｉｎθ３（ｔ）＋

ｓｉｎθ１（ｔ）ｃｏｓθ２（ｔ）
ｂ３（ｔ）＝－ｓｉｎθ１（ｔ）ｓｉｎθ２（ｔ）ｓｉｎθ３（ｔ）＋

ｃｏｓθ１（ｔ）ｃｏｓθ２（ｔ）

１．２　太阳帆板运动模型

设某型空间站的结构为三舱段，如图１所示。
该空间站有６块太阳帆板，其中，两对帆板的大小
和运动情况完全相同，均有两个旋转自由度，转角

为α和 β；一对有一个自由度，转角为 γ。当 γ＝
０°、α＝０°、β＝０°时，６块太阳帆板的法线方向均
与地心的矢径方向相同，每对太阳帆板的本体坐

标系的原点均位于各自的几何中心，其本体系与

空间站的本体系ＯｓＸｂＹｂＺｂ平行。

图１　空间站太阳帆板示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｏｌａｒｐａｎｅｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ

气动力矩在空间站的太阳帆板和舱体这两个

地方均施加作用。一自由度太阳帆板面积 Ｓ１≈
２００ｍ２，二自由度太阳帆板总面积 Ｓ２≈８００ｍ

２。

空间站舱体迎流面等效为最大截面积Ｓ３＝６０ｍ
２

的球体。

一自由度太阳帆板旋转后，法向单位矢量为

［ｓｉｎγ，０，－ｃｏｓγ］Ｔ，同迎流矢量 ｖ之间的夹角余
弦值为：

ｃｏｓη＝ｓｉｎγ·ｖｘ－ｃｏｓγ·ｖｚ （４）
一自由度太阳帆板运动情况为：

γ＝
γ０·π
１８０ －

２π·ｔ
ｔｆ－ｔ０

（５）

式中：ｔ０和ｔｆ分别为初始时刻和终端时刻，ｔ为当
前时刻。初始角γ０的大小与太阳的位置有关，其
迎流面积可以表示为：

Ａｐ１＝ Ｓ１·ｃｏｓγ （６）

·１２·
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二自由度太阳帆板法线方向的单位矢量为

［ｓｉｎαｃｏｓβ，－ｓｉｎβ，－ｃｏｓαｃｏｓβ］Ｔ，同矢量 ｖ之间
的夹角余弦值为：

ｃｏｓχ＝ｓｉｎα·ｃｏｓβ·ｖｘ－ｓｉｎβ·ｖｙ－ｃｏｓα·ｃｏｓβ·ｖｚ
（７）

二自由度太阳帆板运动情况为：

α＝
α０·π
１８０ －

２π·ｔ
ｔｆ－ｔ０

（８）

β＝β０ （９）
初始角α０和 β０的大小与太阳的位置有关。

则二自由度太阳帆板的迎流面积为：

Ａｐ２＝ Ｓ２·ｃｏｓχ （１０）
舱体的迎流面积为：

Ａｐ３＝Ｓ３ （１１）
空间站总的迎流面积为：

Ａｐ＝Ａｐ１＋Ａｐ２＋Ａｐ３ （１２）

１．３　气动力矩

为了计算空间站所受的气动力矩矢量

τａｅｒｏ（ｔ），引入如下３条简化假设：
１）空间站表面将到达其上面的大气分子碰

撞动量完全吸收；

２）采用麦克斯韦速率分布律的最大值（约
１ｋｍ／ｓ）来估算大气的热平均运动速率，其小于
空间站的速度；

３）忽略大气分子离开空间站表面时引起的
动量交换。

由上述３条假设可知，在空间站的飞行过程
中，当ｃｏｓα≥０时，来流通过微元 ｄＡ交给空间站
的动量流量为 ｄｆ＝ρＶ２ＲｃｏｓαｄＡ·ｖ。其中，ρ为大
气密度，ＶＲ为大气相对空间站表面微元的速度，α

为ＶＲ与ｄＡ法向的夹角，ｖ＝
ＶＲ
ＶＲ
。而当ｃｏｓα＜０

时，来流达不到该微元，气动力为０。对整个空间
站表面和帆板进行积分可得总的气动力与力矩

（对质心）的表达式：

Ｆ＝ＳＨ（ｃｏｓα）ρＶ２ＲｃｏｓαｄＡ·ｖ （１３）

　τａｅｒｏ（ｔ）＝ＳＨ（ｃｏｓα）ρＶ２ＲｒｃｏｓαｄＡ×ｖ （１４）

其中，ｒ为卫星质心Ｃ到微元ｄＡ的矢径，ｖ为来流
方向单位矢量，Ｈ（ｘ）是赫维赛德函数：

Ｈ（ｘ）＝
１ ｘ≥０
０ ｘ{ ＜０

（１５）

大气相对空间站的速度 ＶＲ＝ＶＡ－ＶＳ，其中，
ＶＳ是空间站对惯性系 ＯｅＸｅＹｅＺｅ的运动速度，ＶＡ
是大气对惯性系 ＯｅＸｅＹｅＺｅ的速度。由于地球自

转运动，上层大气也随之旋转。地球上层的大气

的角速度为地球自转角速度的１～１５倍，其方向
与地轴平行［３］。

假设大气的角速率为１５ωｅ，ωｅ是地球自旋
角速率，空间站运行圆轨道半长轴为Ｒ，则来流相
对空间站的速度ＶＲ近似为：

Ｖ２Ｒ＝
μ
Ｒ １－

３ωｅ
ω０
ｃｏｓ( )ｉ （１６）

式中，μ为地球引力常数，ω０为轨道角速度，ｉ为
轨道倾角。

来流方向单位矢量 ｖ在轨道坐标系的投
影为：

ｖ＝ １

－１＋
１．５ωｅ
ω０
ｃｏｓ( )ｉ

２

＋
１．５ωｅ
ω０
ｓｉｎｉｃｏｓ（ω０ｔ[ ]）

２·

－１＋
１．５ωｅ
ω０
ｃｏｓｉ，

１．５ωｅ
ω０
ｓｉｎｉｃｏｓ（ω０ｔ），[ ]０

Ｔ

（１７）
整理式（１），得：
Ｉω（ｔ）＝τｇｙｒｏ（ｔ）＋τｇｇ（ｔ）＋τａｅｒｏ（ｔ）－ｕ（ｔ）

（１８）
不考虑控制力矩ｕ（ｔ）时：

Ｉω（ｔ）＝τｇｙｒｏ（ｔ）＋τｇｇ（ｔ）＋τａｅｒｏ（ｔ） （１９）

１．４　姿态运动学方程

按２—３—１的旋转顺序获得的运动学方
程为：

θ
·
（ｔ）＝ｆ（θ（ｔ））ω（ｔ）＋ｑ （２０）

式中，ｑ＝
０
ｎ









０
，θ（ｔ）＝

θ１（ｔ）

θ２（ｔ）

θ３（ｔ









）
。

ｆ（θ（ｔ））＝ １
ｃｏｓθ３（ｔ）

·

ｃｏｓθ３（ｔ） －ｃｏｓθ１（ｔ）ｓｉｎθ３（ｔ） ｓｉｎθ１（ｔ）ｓｉｎθ３（ｔ）

０ ｃｏｓθ１（ｔ） －ｓｉｎθ１（ｔ）

０ ｓｉｎθ１（ｔ）ｃｏｓθ３（ｔ） ｃｏｓθ１（ｔ）ｃｏｓθ３（ｔ









）
（２１）

式中，θ１（ｔ）、θ２（ｔ）、θ３（ｔ）为体坐标系ＯｓＸｂＹｂＺｂ相
对于轨道坐标系ＯｓＸｎＹｎＺｎ的姿态角。

２　ＡＴＥＡ求解

当空间站保持某一姿态时，如果在一个轨道

飞行周期内空间站所受外部各力矩的平均效果为

零，空间站处于ＡＴＥＡ。
对式（１９）在一个轨道飞行周期内积分可得：

Ｆ（Θ）＝∫
Ｔ

０
｛τｇｙｒｏ（Θ）＋τｇｇ（Θ）＋τａｅｒｏ（Θ，ｔ）｝ｄｔ

（２２）

·２２·
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空间站的ＡＴＥＡ即为式（２２）中 Ｆ（Θ）＝０时
的姿态。

在空间站所受外力矩较小的情况下，可以采

用Ｎｅｗｔｏｎ迭代法求解式（２２）。
ΘＡＴＥＡ＝Θ Ｆ（Θ）＝０ （２３）

通过拟牛顿迭代法［１４］求解ＡＴＥＡ：
１）确定计算精度要求 ε１及 ε２，给定初始近

似Ｘ０；
２）计算初始矩阵Ｂ０＝［Ｆ′（Ｘ

０）］；

３）计算Ｆ（Ｘ０）；
４）计算ｓｋ＝－ＢｋＦ（Ｘ

ｋ），Ｘｋ＋１＝Ｘｋ＋ｓｋ；
５）计算 Ｆ（Ｘｋ＋１），若 Ｆ（Ｘｋ＋１）≤ε１ 或

ｓｋ≤ε２，转步骤８，否则转步骤６；
６）计算ｙｋ＝Ｆ（Ｘｋ＋１）－Ｆ（Ｘｋ），并根据下式

计算Ｂｋ＋１；
Ｘｋ＋１＝Ｘｋ－ＢｋＦ（Ｘ

ｋ）

Ｂｋ＋１＝Ｂｋ＋（ｓ
ｋ－Ｂｋｙ

ｋ）
（ｓｋ－Ｂｋｙ

ｋ）Ｔ

（ｓｋ－Ｂｋｙ
ｋ）Ｔｙ

{ ｋ

７）ｋ＋１→ｋ，Ｆ（Ｘｋ＋１）→Ｆ（Ｘｋ），Ｂｋ＋１→Ｂｋ，
Ｘｋ＋１→Ｘｋ，转步骤４；
８）Ｘ ＝Ｘｋ＋１，结束。
当外力矩较大时，式（２２）无解，此时不存在

平均力矩平衡姿态。

３　控制器模型

控制力矩为：

ｕ（ｔ）＝ｈ·＋ω×ｈ （２４）
采用比例微分（ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎＤｅｒｉｖａｔｉｖｅ，ＰＤ）控

制器对空间站进行姿态控制，假设 Θ和 Θｃ分别
为空间站的当前姿态和期望姿态，ω和 ωｃ分别
为空间站的当前角速度和期望角速度，则 ＰＤ控
制器的控制力矩为：

　ｕ（ｔ）＝Ｊ［ＫＰ（Θ－Θｃ）＋ＫＤ（ω－ωｃ）］ （２５）
式中，ωｃ＝ω０（Θｃ），Ｋｐ和 ＫＤ分别为比例和微分
控制器参数。

联合式（１）、式（２０）、式（２４）可得：
ω（ｔ）＝Ｉ－１｛－ｕ（ｔ）＋τｇｇ（ｔ）＋τａｅｒｏ（ｔ）－ω（ｔ）×Ｉω（ｔ）｝

θ
·
（ｔ）＝ｆ（θ（ｔ））ω（ｔ）＋ｑ

ｈ·＝ｕ（ｔ）－ω×
{

ｈ
（２６）

为了求解方程（２６），需要确立相应的约束
（边界约束和过程约束）条件。始末端的空间站

姿态和角速度属于边界约束，空间站的始末端的

姿态均为ＡＴＥＡ，边界约束为：

Θ（ｔ０）＝Θ０
ω（ｔ０）＝ω０
Θ（ｔｆ）＝Θｆ
ω（ｔｆ）＝ω










ｆ

（２７）

由于整个姿态控制过程中空间站输出的最大

控制力矩有限，需施加过程约束：

ｕ（ｔ）２≤ｕｍａｘ　　ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］ （２８）

４　算例分析

设空间站飞行在高度３８０ｋｍ的圆轨道，其轨
道倾角 ｉ＝４３°，真近点角为 ０°，阻力系数 Ｃｄ＝
２２，轨道角速度为０００１１ｒａｄ／ｓ，空间站压心位
置为Ｃｐ＝［－１０ｍ，０ｍ，０ｍ］

Ｔ。转动惯量Ｊ＝

２．４２×１０７ｋｇ·ｍ２ ０．３７×１０７ｋｇ·ｍ２ ０．３９×１０７ｋｇ·ｍ２

０．３７×１０７ｋｇ·ｍ２ ３．７６×１０７ｋｇ·ｍ２ －０．１２×１０７ｋｇ·ｍ２

０．３９×１０７ｋｇ·ｍ２ －０．１２×１０７ｋｇ·ｍ２ ５．１６×１０７ｋｇ·ｍ









２

。

经查询星历并计算得到，２０１６年１２月１日，
太阳在地球 Ｊ２０００坐标系位置的单位矢量为
［－０３５８５　－０８５６５　－０３７１３］Ｔ。通过转
换矩阵 Ｍ，将光线从惯性坐标系投影到轨道坐标
系。转移矩阵的表达式为：Ｍ＝Ｍｘ（－π／２）·
Ｍｚ（π／２）·Ｍｚ（ｕ）·Ｍｘ（ｉ）·Ｍｚ（Ω）。其中，ｉ
为轨道倾角，ｕ为升交点角距，Ω为升交点赤经。

转 移 矩 阵 Ｍｘ（φ） ＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓφ ｓｉｎφ
０ －ｓｉｎφ ｃｏｓ









φ
，

Ｍｚ（ψ）＝
ｃｏｓψ ｓｉｎψ ０
－ｓｉｎψ ｃｏｓψ ０









０ ０ １
。由轨道坐标系中

的光线矢量确定一自由度太阳帆板的初始角：

γ０＝１７４８７７８°；二自由度太阳帆板的初始角：
α０＝３５５°，β０＝２１５°。

轨道高度在５００ｋｍ以下的大气密度用指数

衰减模型ρ（ｈ）＝ρ０ｅｘｐ －
ｈ－ｈ０( )Ｈ

计算［３］。其中，

Ｈ为标高，ρ０为高度ｈ０对应的大气密度。通过查
表并计算得到，轨道高度为３８０ｋｍ的大气密度约
为４５×１０－１２ｋｇ／ｍ３。　

只考虑引力梯度力矩和陀螺力矩，忽略气动

力矩（τａｅｒｏ＝０）的影响，计算空间站的 ＡＴＥＡ，按
３—２—１的顺序得到表１所示的２４组ＡＴＥＡ。

表１中的 ＡＴＥＡ可以这样理解：空间站有３
个不相等的惯量主轴，先放第一个轴，有６种选
择，即±ｘ、±ｙ、±ｚ。当第一个轴摆好之后，后面两
轴的摆放位置有４种。因此总共有２４组ＡＴＥＡ。

·３２·
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表１　忽略气动力矩的２４组ＡＴＥＡ

Ｔａｂ．１　２４ｇｒｏｕｐｓｏｆＡＴＥＡｉｇｎｏｒｉｎｇａｉｒｔｏｒｑｕｅ

序号 滚转角／（°） 俯仰角／（°） 偏航角／（°）

１ －１１９．２８７８ －７３．４２７１ ２７．４９０４

２ １７７．２１９４ ７．５６５８ ７５．２１１６

３ －１１９．２８７８ －７３．４２７１ －６２．５０９６

４ －２．７８０６ －７．５６５８ １０４．７８８４

５ ８９．２１０１ －１４．６５６８ ８２．１７８２

６ －９０．７８９９ １４．６５６８ －１７２．１７８２

７ １７７．２１９４ ７．５６５８ １６５．２１１６

８ －９０．７８９９ １４．６５６８ ７．８２１８

９ ６０．７１２２ ７３．４２７１ －２７．４９０４

１０ －９０．７８９９ １４．６５６８ ９７．８２１８

１１ １７７．２１９４ ７．５６５８ －１０４．７８８４

１２ －１１９．２８７８ －７３．４２７１ １１７．４９０４

１３ ８９．２１０１ －１４．６５６８ －７．８２１８

１４ ８９．２１０１ －１４．６５６８ １７２．１７８２

１５ －２．７８０６ －７．５６５８ －１６５．２１１６

１６ －２．７８０６ －７．５６５８ １４．７８８４

１７ －９０．７８９９ １４．６５６８ －８２．１７８２

１８ －２．７８０６ －７．５６５８ －７５．２１１６

１９ １７７．２１９４ ７．５６５８ －１４．７８８４

２０ －１１９．２８７８ －７３．４２７１ －１５２．５０９６

２１ ６０．７１２２ ７３．４２７１ ６２．５０９６

２２ ８９．２１０１ －１４．６５６８ －９７．８２１８

２３ ６０．７１２２ ７３．４２７１ －１１７．４９０４

２４ ６０．７１２２ ７３．４２７１ １５２．５０９６

由于太阳帆板的迎流面积是时刻变化的，故

空间站迎流面积为变量，空间站所受的气动力矩

也为变量。考虑３种力矩（陀螺力矩、引力梯度
力矩、气动力矩）的影响，计算空间站的 ＡＴＥＡ，得
到表２所示的２４组ＡＴＥＡ。

为了定量研究气动力矩对空间站ＡＴＥＡ的影
响，将表２的各组 ＡＴＥＡ与表１的各组 ＡＴＥＡ作
比较。考虑气动力矩时，由表 １第 ４组数据和
表２第 ４组数据对比可得出，最大偏航角度为
４１５４４°，说明空间站ＡＴＥＡ的变化明显。

为了研究空间站 ＡＴＥＡ的影响特性，对空间
站ＡＴＥＡ进行仿真分析。图２为力矩对比曲线，
从图２可以得出：引力梯度力矩变化极小，最大为
０２４９８Ｎ·ｍ，最小为０２４５１Ｎ·ｍ；气动力矩
呈周期性变化，最大为 ２２６０１Ｎ·ｍ，最小为
０１７１７Ｎ·ｍ。气动力矩最大值约为引力梯度

力矩的９倍，说明气动力矩的影响占主要地位。
图３为空间站姿态角变化曲线，由图可知空间站
姿态角在ＡＴＥＡ位置保持不变。

表２　考虑气动力矩的２４组ＡＴＥＡ
Ｔａｂ．２　２４ｇｒｏｕｐｓｏｆＡＴＥＡｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇａｉｒｔｏｒｑｕｅ

序号 滚转角／（°） 俯仰角／（°） 偏航角／（°）

１ －１２１．６７７４ －７４．６１４３ ３０．４４９２

２ １７７．０１２８ ７．５０４６ ７１．２０９９

３ －１１７．０２６８ －７３．７７６５ －６３．４４９０

４ －２．５６７４ －７．６１４１ １００．６３４０

５ ８８．７８２４ －１４．６９９６ ８０．１１９６

６ －９０．７３６３ １５．０１７７ －１７２．４５２６

７ １７７．１９７１ ７．６６４４ １６６．２０６２

８ －９０．８３６５ １４．３１１９ ８．１２１２

９ ５８．３２２６ ７４．６１４３ －３０．４４９２

１０ －９０．３６９３ １４．５８６８ ９５．７３８３

１１ １７７．４３２６ ７．６１４１ －１００．６３４０

１２ －１２１．５４６８ －７３．１０６５ １１８．３９６１

１３ ８９．１６３５ －１４．３１１９ －８．１２１２

１４ ８９．２６３７ －１５．０１７７ １７２．４５２６

１５ －２．８０２９ －７．６６４４ －１６６．２０６２

１６ －２．７５１１ －７．４７１７ １５．９３３８

１７ －９１．２１７６ １４．６９９６ －８０．１１９

１８ －２．９８７２ －７．５０４６ －７１．２０９９

１９ １７７．２４８９ ７．４７１７ －１５．９３３８

２０ －１１７．２８４３ －７２．２２４３ －１５５．０５７２

２１ ６２．９７３２ ７３．７７６５ ６３．４４９０

２２ ８９．６３０７ －１４．５８６８ －９５．７３８３

２３ ５８．４５３２ ７３．１０６５ －１１８．３９６１

２４ ６２．７１５７ ７２．２２４３ １５５．０５７２

图２　力矩对比曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｏｒｑｕｅｃｕｒｖｅ

·４２·
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图３　姿态角变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

图４为空间站的角动量变化曲线。从图４可
以得出：忽略气动力矩时，空间站的总角动量保持

不变，为５３２７Ｎ·ｍ·ｓ；考虑气动力矩时，空间站
的总角动量呈周期性变化，最大角动量是

５６９９５Ｎ·ｍ·ｓ，最小角动量是４８２６４Ｎ·ｍ·ｓ。
气动力矩在一个时间段起到了角动量卸载的作

用。在另一个时间段，气动力矩增加了空间站

的总角动量，使角动量累积。图５为空间站的控
制力矩变化曲线，忽略气动力矩时，控制力矩近似

图４　角动量变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｍｏｍｅｎｔｕｍ

图５　控制力矩变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅ

为０。考虑气动力矩时，控制力矩呈周期性变化，
最大控制力矩是１３６９３Ｎ·ｍ。这说明，气动力
矩对空间站的ＡＴＥＡ的影响显著，不能被忽略。

５　结论

本文建立了空间站的姿态运动模型，分析了

气动力矩对空间站平均力矩平衡姿态的影响；建

立了空间站的动力学与控制模型，以是否有气动

力矩作为基础，挑选了空间站两组相近的 ＡＴＥＡ
做对比分析，得出了如下结论：

１）当空间站三个惯量主轴不相等时，一个轨
道周期内，空间站有２４组ＡＴＥＡ；
２）考虑气动力矩时，空间站姿态发生了明显

的变化，这说明气动力矩对空间站 ＡＴＥＡ的影响
显著；

３）气动力矩存在时，为了保持空间站 ＡＴＥＡ，
需要提供周期性的控制力矩，气动力矩引起的空

间站角动量卸载和积累效应不能被忽视。
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