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摘　要：零燃料大角度姿态机动技术是新近应用在国际空间站的新概念姿态控制技术。构造了以控制
力矩陀螺为执行机构的空间站姿态控制动力学模型，在此基础上，建立了空间站本体与控制力矩陀螺之间的

角动量守恒关系。针对各类大角度姿态机动任务，通过分析空间站惯量参数与控制力矩陀螺性能参数之间

的解析关系，得到了零燃料大角度姿态机动路径的存在性条件。通过规划算例验证了存在性分析的正确性。

所提出的零燃料大角度姿态机动存在性条件，为姿态机动路径的存在性判断提供了便捷可行的方法，为零燃

料大角度姿态机动技术未来在我国空间站实施的可行性论证提供重要的理论依据。
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　　姿态控制技术是空间站建造与运营需要突破
的关键技术难题之一，在理论上存在许多尚未解

决的问题。空间站大角度姿态机动通常采用姿控

发动机实现，由于空间站惯量大，采用这种方式进

行一次大角度姿态机动需要耗费大量燃料，从而

给空间站的后勤补给带来较大负担。与喷气推力

器 相 比，控 制 力 矩 陀 螺 （ＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔ
Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ，ＣＭＧｓ）进行姿态控制的最大优点是
不需要消耗燃料，仅需电能就可以实现姿态控制。

然而，在使用ＣＭＧｓ进行大角度姿态机动过程中，
ＣＭＧｓ需要和空间站持续地进行角动量交换，容
易出现饱和或奇异，失去姿态控制的能力，无法完

成机动任务。因此，能否采用角动量交换装置有

效减少空间站姿态控制特别是姿态机动任务中的

燃料消耗一直是空间站设计人员和运行控制人员

思考的一个重要问题。

零燃料大角度姿态机动（ＺｅｒｏＰｒｏｐｅｌｌａｎｔ
Ｍａｎｅｕｖｅｒ，ＺＰＭ）的概念最早由美国麻省理工学
院 ＣｈａｒｌｅｓＳｔａｒｋＤｒａｐｅｒ实验室的 Ｂｅｄｒｏｓｓｉａｎ［１］于
１９９６年提出。ＺＰＭ的核心思想是建立姿态机动
最优控制框架，利用空间环境力矩和姿态动力学

特性规划出合适的机动路径，使空间站能在

ＣＭＧｓ不出现饱和或奇异的前提下按照该路径完
成姿态机动，从而达到姿态机动的零燃料消耗。

经过十多年的理论方法研究与地面原理验证，

２００７年３月，ＮＡＳＡ成功实施了基于双框架控制
力 矩 陀 螺 （Ｄｏｕｂｌｅ ＧｉｍｂａｌＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔ
Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ，ＤＧＣＭＧｓ）的国际空间站１８０°ＺＰＭ在
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轨飞行试验，节省了５０．７６ｋｇ燃料，价值约１１０万
美元［２－３］。ＺＰＭ还可避免燃气对太阳帆板、外露
设备和试验载荷的污染和影响。此外，该技术提

供了喷气推力器故障时进行姿态机动的备份手

段，提高了空间站在轨运行的安全性和可靠性。

虽然ＺＰＭ已在国际空间站实现，但目前已有研
究并未从本质上揭示ＺＰＭ路径存在的条件［４－７］。

１　系统动量矩守恒关系的建立

如图 １所示，定义空间站的轨道坐标系为
Ｏｓｘｎｙｎｚｎ。Ｏｓ为空间站质心，ｘｎ为空间站轨道切
向方向。假设空间站所在轨道为圆轨道，那么 ｘｎ
方向与速度方向重合。ｚｎ为轨道径向，指向地心。
ｙｎ沿轨道法向，由右手定则确定。假设空间站轨
道倾角与升交点赤经保持不变，那么 ｙｎ在惯性空
间定向。空间站的本体坐标定义为 Ｏｓｘｂｙｂｚｂ，当
三轴姿态都为零时，体坐标与轨道系重合。为了

便于存在性分析，定义惯性系 ＯｅｘＩｙＩｚＩ，Ｏｅ为地心
原点，ｘＩ由Ｏｅ指向轨道升交点，ｙＩ沿轨道面法向，
与ｙｎ轴重合，ｚＩ方向由右手定则确定。

图１　坐标系定义
Ｆｉｇ．１　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｒａｍｅ

姿态描述采用修正的罗德里格斯参数

（ＭｏｄｉｆｉｅｄＲｏｄｒｉｇｕｅｓＰａｒａｍｅｔｅｒｓ，ＭＲＰ）参数

σ＝ｅｔａｎΦ( )４ （１）

其中，ｅ为欧拉轴，Φ为欧拉角。
姿态运动学方程为

σ＝Ｇ（σ）［ω－ω０（σ）］ （２）
其中，ω是空间站的角速度，ω０（σ）是轨道角速
度。Ｇ（σ）定义为

Ｇ（σ）＝１２
１－σＴσ
２ Ｉ３＋σσ

Ｔ＋ σ[ ]( )× （３）

其中，Ｉ３为单位对角矩阵，［σ×］为 σ的反对称
矩阵

［σ×］＝

０ －σ３ σ２
σ３ ０ －σ１
－σ２ σ１









０

（４）

姿态动力学方程为

ω＝Ｊ－１ －ω×Ｊω＋ｕｃｍｇ＋τｇｇ＋( )ｗ （５）
其中，Ｊ＝ｄｉａｇＪｘ Ｊｙ Ｊ( )ｚ为空间站的转动惯量，
ｕｃｍｇ为控制力矩，τｇｇ为重力梯度力矩，ｗ为干扰力
矩。控制力矩ｕｃｍｇ由ＣＭＧｓ提供，ＣＭＧｓ的动力学
方程为

ｈ·＝－ｕｃｍｇ－ω×ｈ （６）
其中，ｈ为ＣＭＧｓ的角动量。

由式（５）与式（６）可知，控制力矩ｕｃｍｇ同时对
空间站与ＣＭＧｓ的角动量产生影响。将式（５）与
式（６）合并，可得

Ｊω＋ω×Ｊω＋ｈ
·＋ω×ｈ＝τｇｇ＋ｗ （７）

将式（７）进行积分，可得到

ＨＳＳ＋ＨＣＭＧ ＝ｃｏｎｓｔ＋∫τｇｇ＋( )ｗｄｔ （８）

其中，ＨＳＳ与ＨＣＭＧ分别为空间站与 ＣＭＧｓ的角
动量。

２　基于边界条件的存在性分析

２．１　不考虑任何环境外力矩

ＣＭＧｓ的控制力矩作用属于内力，根据动量
矩守恒定理，当空间站不受任何环境外力矩时，由

式（８）可知，空间站的角动量与 ＣＭＧｓ的角动量
之和保持恒定，如式（８）所示

ＨＳＳ＋ＨＣＭＧ＝ｃｏｎｓｔ （９）
空间站的角动量ＨＳＳ可表示为

ＨＳＳ＝Ｃ
Ｉ
ＢＪＣ

Ｂ
Ｉω

Ｉ （１０）
其中，ＣＩＢ为空间站体坐标系到惯性系的坐标转换
矩阵，ＣＢＩ为惯性系到体坐标系的坐标转换矩阵，
ωＩ为空间站角速度在惯性坐标系中的表示。假
设空间站在姿态机动的始末状态都保持对地定

向，那么，在始末状态分别有

ＨＳＳ（ｔ０）＝ω０Ｃ
Ｉ
Ｂ（ｔ０）ＪＣ

Ｂ
Ｉ（ｔ０）ｎ

ｏ

ＨＳＳ（ｔｆ）＝ω０Ｃ
Ｉ
Ｂ（ｔｆ）ＪＣ

Ｂ
Ｉ（ｔｆ）ｎ{ ｏ

（１１）

其中，ｔ０与 ｔｆ分别代表初始终端时刻；ω０为轨道
角速度，当空间站所在轨道为圆轨道时，ω０为常

数；ｎｏ为沿轨道面法向的单位向量，与轨道系ｙｎ
方向反向。进一步地，如果考虑在始末状态空间

站惯量主轴与轨道系重合，可以得到

ＨＳＳ（ｔ０）＝ω０Ｊ
ｎ
ｉｎｉｎ

ｏ

ＨＳＳ（ｔｆ）＝ω０Ｊ
ｎ
ｔｅｒｎ{ ｏ

（１２）

其中，Ｊｎｉｎｉ与Ｊ
ｎ
ｔｅｒ分别表示始末状态空间站在ｎ

ｏ方

向的主惯量。

ＣＭＧｓ的角动量ＨＣＭＧ可表示为

·０６·
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ＨＣＭＧ＝ｈ０（Ａｓｉｎδ＋Ｂｃｏｓδ）Ｅ （１３）
其中，ｈ０为单个陀螺的角动量；Ａ与 Ｂ为安装矩

阵，由ＣＭＧｓ的构型决定；Ｅ＝ １，１，…，[ ]１Ｔ，其维

数由陀螺数量确定。ＣＭＧｓ的工作范围为其角动
量包络，如图２所示为金字塔构型单框架控制力
矩陀螺（ＳｉｎｇｌｅＧｉｍｂａｌＣＭＧｓ，ＳＧＣＭＧｓ）的角动量
包络。ＣＭＧｓ的工作范围可统一定义为

ＨＣＭＧ ≤ｋＣＭＧｈ０ （１４）
其中，ｋＣＭＧ为构型系数，由 ＣＭＧｓ的构型决定。对
于ＳＧＣＭＧｓ，ｋＣＭＧ为饱和值边界值系数，对金字塔
构型ＳＧＣＭＧｓ有２．５６≤ｋＣＭＧ≤３．３０，对五棱锥构
型ＳＧＣＭＧｓ有４．３５≤ｋＣＭＧ≤４．７７，定义 ｋＣＭＧｍｉｎ与
ｋＣＭＧｍａｘ分别为最小与最大系数。ＤＧＣＭＧｓ的 ｋＣＭＧ
即为其陀螺的个数，如对于国际空间站的

ＤＧＣＭＧｓ，有ｋＣＭＧ＝４。

图２　角动量包络面

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｍｅｎｔｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅ

空间站与ＣＭＧｓ的初始终端角动量关系可表
示为

ω０Ｊ
ｎ
ｉｎｉｎ

ｏ＋ＨＣＭＧ０＝ω０Ｊ
ｎ
ｔｅｒｎ

ｏ＋ＨＣＭＧ （１５）
假设ＣＭＧｓ的初始角动量ＨＣＭＧ０＝０，即其初始角
动量在工作空间的原点。由于ＣＭＧｓ的角动量空
间为近似球体，且初始角动量为零，那么可以认为

任意方向的ＣＭＧｓ的终端角动量状态都是可以到
达的。由式（１４）与式（１５）可得

ω０ Ｊ
ｎ
ｉｎｉ－Ｊ

ｎ
ｔｅｒ≤ｋＣＭＧｈ０ （１６）

　　９０°或１８０°姿态机动是空间站在组装操作、
交会对接等常用到的大角度姿态机动。因此，针

对以下几种典型的情况开展分析。

对于９０°偏航姿态机动，有

ｈ０≥
ω０ Ｊｙ－Ｊｘ
ｋＣＭＧｍｉｎ

（１７）

　　对于９０°滚转姿态机动，有

ｈ０≥
ω０ Ｊｚ－Ｊｙ
ｋＣＭＧｍｉｎ

（１８）

　　对于９０°俯仰机动，由于Ｊｎｉｎｉ＝Ｊ
ｎ
ｔｅｒ＝Ｊｙ，因此式

（１６）对俯仰机动并不构成任何关于存在性的约
束条件。

对于 １８０°偏航或滚转机动，虽然满足 Ｊｙ＝
Ｊｎｉｎｉ＝Ｊ

ｎ
ｔｅｒ，但是姿态机动的过程中，需考虑所经过

的最小变化角动量，可得

ｈ０≥
ω０ｍｉｎ Ｊｚ－Ｊｙ，Ｊｙ－Ｊ{ }ｘ

ｋＣＭＧｍｉｎ
（１９）

而对于１８０°俯仰机动，与９０°俯仰机动的情况类
似，同样不构成约束。本文的结论都基于以下假

设，包括空间站体坐标系与惯量主轴重合、机动的

始末状态均为对地定向姿态、陀螺初始角动量为

零等假设条件。

２．２　考虑重力梯度力矩

如果考虑重力梯度力矩的作用，可以得到

ω０Ｊ
ｎ
ｉｎｉｎ

ｏ＝ω０Ｊ
ｎ
ｔｅｒｎ

ｏ＋ＨＣＭＧ＋ΔＨｇｇ （２０）
其中，ΔＨｇｇ为重力梯度力矩产生的角动量累积效
应，表示为

ΔＨｇｇ ＝∫
ｔｆ

ｔ０
τｂｇｇｄｔ （２１）

其中，τｂｇｇ可表示为

τｂｇｇ＝３ｎ
２Ｃ３×Ｊ

ｂＣ３ （２２）

其中，Ｃ３为轨道系 ｚ轴方向的单位矢量，Ｊ
ｂ为体

坐标系中的空间站惯量张量，τｂｇｇ为体坐标系中的
重力梯度矩，其标量形式为

τｂｇｇｘ＝３ω
２
０ Ｊｚ－Ｊ( )ｙｓｉｎφｃｏｓφｃｏｓ

２θ

τｂｇｇｙ＝－３ω
２
０ Ｊｘ－Ｊ( )ｚｃｏｓφｓｉｎθｃｏｓθ

τｂｇｇｚ＝－３ω
２
０ Ｊｙ－Ｊ( )ｘｓｉｎφｓｉｎθｃｏｓ

{
θ

（２３）

重力梯度矩在轨道系中表示为

τｎｇｇ＝Ｃ
ｎ
ｂτ
ｂ
ｇｇ （２４）

其中，Ｃｎｂ为体坐标系到轨道坐标系的转换矩阵。
由式（２３）与式（２４）化简可得

τｎｇｇｘ＝
３
２ω

２
０［（Ｊｚ－Ｊｙ）（ｓｉｎ２φｃｏｓθｃｏｓψ＋

ｓｉｎ２φｓｉｎ２θｓｉｎψ）－（Ｊｚ－Ｊｘ）ｓｉｎ２θｓｉｎψ］

τｎｇｇｙ＝
３
２ω

２
０［（Ｊｚ－Ｊｙ）（ｓｉｎ２φｃｏｓθｓｉｎψ＋

ｓｉｎ２φｓｉｎ２θｃｏｓψ）－（Ｊｚ－Ｊｘ）ｓｉｎ２θｃｏｓψ］

τｎｇｇｚ















＝０

（２５）
由式（１２）可知，空间站的始末状态角动量均

·１６·
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沿轨道系ｙｎ方向，即空间站的初始和终端角动量
之差沿ｙｎ方向，因此，只考察重力梯度力矩沿ｙｎ
方向的角动量累积效应，如式（２６）所示：

ΔＨｇｇｙ＝
３
２ω

２
０∫

ｔｆ

ｔ０
［（Ｊｚ－Ｊｙ）（ｓｉｎ２φｃｏｓθｓｉｎψ＋

ｓｉｎ２φｓｉｎ２θｃｏｓψ）＋（Ｊｚ－Ｊｘ）ｓｉｎ２θｃｏｓψ］ｄｔ

（２６）
对 ΔＨｇｇｙ求极大值，可得
ΔＨｇｇｙ≤ω

２
０Δｔ１．７３２Ｊｚ－Ｊｙ ＋１．５Ｊｚ－Ｊ( )ｘ

（２７）
由式（１４）、式（２０）和式（２７）可得

ω０ Ｊ
ｎ
ｉｎｉ－Ｊ

ｎ
ｔｅｒ≤ｋＣＭＧｈ０＋ω

２
０ΔｔΔＪ （２８）

其中 ΔＪ＝ １．７３２Ｊｚ－Ｊｙ ＋１．５Ｊｚ－Ｊ( )ｘ 。当式

（２８）取等时，表明姿态机动路径能充分利用重力
梯度力矩，那么，ＣＭＧｓ在姿态机动过程中的负担
将会有所减小。假设所规划的最优姿态机动路径

能够充分利用重力梯度的辅助作用。图３更为清
晰地描述了系统的角动量关系，图３中的球体近
似为ＣＭＧｓ的角动量包络球，其半径为 ｋＣＭＧｈ０。
椭球体为重力梯度力矩的角动量累积影响椭球，

ＯＮ方向与轨道系ｙｎ方向重合，那么椭球体沿 ＯＮ
方向的半长轴长度为 ω２０ΔｔΔＪ。Ｐ点和 Ｎ点对应
式（２８）的取等点。由图３可知，如果能充分利用
重力梯度力矩，相当于 ＣＭＧｓ的角动量空间得到
了拓展，从而提升机动能力。

图３　角动量关系示意图
Ｆｉｇ．３　Ｍｏｍｅｎｔｕｍｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ

针对不同的姿态机动任务，可得到以下结论。

对于偏航９０°姿态机动的情况，有
ω０ Ｊｙ－Ｊｘ≤ｋＣＭＧｈ０＋ω

２
０ΔｔΔＪ （２９）

即

ｈ０≥
ω０ Ｊｙ－Ｊｘ －ω

２
０ΔｔΔＪ

ｋＣＭＧ
（３０）

　　对于滚转９０°姿态机动的情况，有

ｈ０≥
ω０ Ｊｚ－Ｊｙ －ω

２
０ΔｔΔＪ

ｋＣＭＧ
（３１）

类似地，可以得到姿态偏航与俯仰机动１８０°的机
动路径存在性条件为

ｈ０≥
ω０ｍｉｎ Ｊｚ－Ｊｙ，Ｊｙ－Ｊ{ }ｘ －ω２０ΔｔΔＪ

ｋＣＭＧ
（３２）

　　与式（１７）～（１９）的结论对比可知，如果能充
分利用重力梯度力矩的辅助作用，零燃料姿态机

动会更容易实现。

３　基于过程约束的存在性分析

以上分析仅考虑了初始与终端状态之间的系

统角动量守恒关系。除此之外，还需考虑姿态机

动过程中空间站与ＣＭＧｓ的角动量守恒关系。在
机动过程中，由空间站角速度变化所引起的空间

站本体角动量变化由ＣＭＧｓ提供。
那么，在机动的过程中，存在关系

Ｊｉ珚ω≤ｋＣＭＧｍｉｎｈ０ （３３）
其中，Ｊｉ为某方向的惯量主轴，决定于姿态机动的
方向。珚ω为姿态机动平均角速度，可由式（３４）
估算

珚ω≈ΘΔｔ
（３４）

其中，Δｔ＝ｔｆ－ｔ０为姿态机动持续时间，Θ为姿态
机动的角度。那么可以得到偏航、滚转与俯仰机

动路径的存在条件分别为

ｈ０≥
ΘＪｚ

ΔｔｋＣＭＧｍｉｎ

ｈ０≥
ΘＪｘ
ΔｔｋＣＭＧｍｉｎ

ｈ０≥
ΘＪｙ
ΔｔｋＣＭＧ















ｍｉｎ

（３５）

综合由边界条件与过程约束得到的姿态机动

路径的存在性分析，可以得到不同机动任务的

ＺＰＭ路径存在的条件，见表１。

４　算例验证

设定空间站轨道高度约为３８０ｋｍ，那么轨道角
速度ω０≈０．００１１ｒａｄ／ｓ。姿态机动时间为 ６０００ｓ。
空间站的角动量为 ( )ｄｉａｇ３５８１０６ｋｇ·ｍ２，控制
执行机构选取为五棱锥构型的 ＳＧＣＭＧｓ。将单个
陀螺角动量ｈ０作为变量，考察存在性条件的正确
性。表２为根据存在性条件求得的各类姿态机动
任务所需的最小单个陀螺角动量。
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表１　各类姿态机动任务的ＺＰＭ存在条件
Ｔａｂ．１　ＺＰＭｅｘｉｓｔｅｎｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｏｎｓ

机动类型 不考虑环境力矩 考虑重力梯度

９０°偏航 ｈ０≥ｍａｘ
ω０ Ｊｙ－Ｊｘ
ｋＣＭＧｍｉｎ

，
πＪｚ

２ΔｔｋＣＭＧ{ }
ｍｉｎ

ｈ０≥ｍａｘ
ω０ Ｊｙ－Ｊｘ －ω

２
０ΔｔΔＪ

ｋＣＭＧ
，
πＪｚ

２ΔｔｋＣＭＧ{ }
ｍｉｎ

９０°滚转 ｈ０≥ｍａｘ
ω０ Ｊｚ－Ｊｙ
ｋＣＭＧｍｉｎ

，
πＪｘ

２ΔｔｋＣＭＧ{ }
ｍｉｎ

ｈ０≥ｍａｘ
ω０ Ｊｚ－Ｊｙ －ω

２
０ΔｔΔＪ

ｋＣＭＧ
，
πＪｘ

２ΔｔｋＣＭＧ{ }
ｍｉｎ

９０°俯仰 ｈ０≥
πＪｙ

２ΔｔｋＣＭＧｍｉｎ
ｈ０≥

πＪｙ
２ΔｔｋＣＭＧｍｉｎ

１８０°偏航 ｈ０≥ｍａｘ
ω０ｍｉｎ Ｊｚ－Ｊｙ ，Ｊｙ－Ｊ{ }ｘ

ｋＣＭＧｍｉｎ
，
πＪｚ

ΔｔｋＣＭＧ{ }
ｍｉｎ

ｈ０≥ｍａｘ
ω０ｍｉｎ Ｊｚ－Ｊｙ ，Ｊｙ－Ｊ{ }ｘ －ω２０ΔｔΔＪ

ｋＣＭＧ
，
πＪｚ

ΔｔｋＣＭＧ{ }
ｍｉｎ

１８０°滚转 ｈ０≥ｍａｘ
ω０ｍｉｎ Ｊｚ－Ｊｙ ，Ｊｙ－Ｊ{ }ｘ

ｋＣＭＧｍｉｎ
，
πＪｘ
ΔｔｋＣＭＧ{ }

ｍｉｎ
ｈ０≥ｍａｘ

ω０ｍｉｎ Ｊｚ－Ｊｙ ，Ｊｙ－Ｊ{ }ｘ －ω２０ΔｔΔＪ
ｋＣＭＧ

，
πＪｘ
ΔｔｋＣＭＧ{ }

ｍｉｎ

１８０°俯仰 ｈ０≥
πＪｙ
ΔｔｋＣＭＧｍｉｎ

ｈ０≥
πＪｙ
ΔｔｋＣＭＧｍｉｎ

　　注：ΔＪ＝ １．７３２ Ｊｚ－Ｊｙ ＋１．５ Ｊｚ－Ｊ( )ｘ

　　对考虑不同外力矩条件的９０°偏航姿态机动
算例进行对比分析。采用伪谱法对姿态机动路径

进行求解，路径规划求解过程不在此赘述，详见文

献［８－１０］。

表２　各类姿态机动任务最小单个陀螺角动量 　

Ｔａｂ．２　ＭｉｎｉｍｕｍＣＭＧｍｏｍｅｎｔｕｍｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｉｏｎｓ
单位：Ｎ·ｍｓ

机动类型 不考虑环境力矩 考虑重力梯度力矩

９０°偏航 ５０５．７ ４８１．５

９０°滚转 ７５８．６ ４８１．５

９０°俯仰 ３００．９ ３００．９

１８０°偏航 ９６２．９ ９６２．９

１８０°滚转 ９６２．９ ９６２．９

１８０°俯仰 ６０１．８ ６０１．８

　　图４为无环境力矩作用下偏航９０°的最优角
动量姿态机动轨迹，图４（ａ）与图４（ｂ）分别为姿
态机动过程中的姿态角与 ＣＭＧｓ角动量变化曲
线。由图４（ｃ）可知，机动过程中的最优角动量幅

（ａ）姿态变化曲线
（ａ）Ａｔｔｉｔｕｄｅｖｅｒｓｅｔｉｍｅ

（ｂ）角动量变化曲线
（ｂ）Ｍｏｍｅｎｔｕｍｖｅｒｓｅｔｉｍｅ

（ｃ）角动量幅值变化曲线
（ｃ）Ｍｏｍｅｎｕｍｍａｇｎｉｔｕｄｅｖｅｒｓｅｔｉｍｅ

图４　偏航９０°姿态机动（无环境力矩作用）
Ｆｉｇ．４　Ｙａｗ９０°ａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒ（ｎｏｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｏｒｑｕｅ）

值为２１９９．８Ｎ·ｍｓ，与此对应的最小单个陀螺角
动量为５０５．７Ｎ·ｍｓ。规划结果验证了存在性分
析的正确性。

图５为考虑重力梯度作用下偏航９０°最优角
动量姿态机动轨迹，图５（ａ）与图５（ｂ）分别为姿
态机动过程中的姿态角与 ＣＭＧｓ角动量变化曲

·３６·
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线。由图５（ｃ）可知，机动过程中的最优角动量幅
值为２０９４．５Ｎ·ｍｓ，与此对应的最小单个陀螺角
动量为４８１．５Ｎ·ｍｓ，与存在性分析得到的数据相
吻合，从而验证了存在性分析的正确性。相比无

环境力矩的情况，考虑重力梯度作用时，所需

ＣＭＧｓ角动量更小，这正是由于在姿态机动过程
中重力梯度力矩起到了辅助作用。

（ａ）姿态变化曲线
（ａ）Ａｔｔｉｔｕｄｅｖｅｒｓｅｔｉｍｅ

（ｂ）角动量变化曲线
（ｂ）Ｍｏｍｅｎｔｕｍｖｅｒｓｅｔｉｍｅ

（ｃ）角动量幅值变化曲线
（ｃ）Ｍｏｍｅｎｔｕｍｍａｇｎｉｔｕｄｅｖｅｒｓｅｔｉｍｅ

图５　偏航９０°姿态机动（考虑重力梯度力矩）
Ｆｉｇ．５　Ｙａｗ９０°ａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒ（ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ

ｇｒａｖｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｔｏｒｑｕｅ）

５　结论

本文依据角动量守恒定理分析了零燃料姿态

机动路径的存在性。首先构造了以控制力矩陀螺

为执行机构的空间站姿态控制动力学模型。然

后，从动量矩守恒的角度，针对各类大角度姿态机

动任务，通过分析空间站惯量参数与 ＣＭＧｓ性能
参数之间的解析关系，得到了 ＺＰＭ姿态机动路径
的存在性条件。最后，通过规划算例验证了存在

性分析的正确性。为 ＺＰＭ姿态机动路径的存在
性判断提供了便捷可行的方法，不需进行繁琐的

数值运算，根据空间站惯量与 ＣＭＧｓ参数的解析
关系可直接进行判定。目前所推导的单个陀螺角

动量门限值虽然只能提供 ＺＰＭ机动路径存在的
充分条件，但仍可为工程实践提供一定的指导。
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