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摘 要: 针对存在初末角速度非零约束的卫星姿态机动任务，提出了一种基于旋转分解的实时解析规划算法。

该方法通过将卫星三维旋转分解为多个绕固定轴的一维欧拉旋转，使非线性规划问题转换为多个一维空间上的线

性规划问题，再将各个线性规划的结果通过四元数运算融合为最终的姿态机动规划结果。与过去针对此类问题经

常采用的非线性规划方法相比，该规划算法可以通过解析的形式给出，因此不需要通过多次数值迭代得到可行解，

运算量少，可以实时进行计算，适合实际在轨应用。
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Real-Time Attitude Maneuver Programming for Satellites under Nonzero Initial and

Final Angular Velocity Constraints
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Abstract: A real-time analytical programming algorithm based on the rotation decomposition is proposed for
satellite attitude maneuver tasks under nonzero initial and final angular velocity constraints. By decomposing the three-
dimensional rotation of the satellite into several one-dimensional Euler-axis rotations around the fixed axis，the original
nonlinear programming problem is converted into several one-dimensional linear programming problems. Then，the
result of each linear programming problem is integrated into the final attitude maneuver programming result with
quaternion calculations. Compared with the nonlinear programming methods often used for such problems， the
proposed programming algorithm can give an analytical solution，and thus does not need multiple numerical iterations
to achieve an appropriate solution. It consumes less computation resources，and is suitable for practical in-orbit
applications.
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0 引言
因为卫星入轨操作或应用任务的需求，需要控

制卫星进行姿态调整，从初始姿态转向一个预定的

目标姿态，即卫星姿态机动［1］。目前，卫星姿态控制

所使用的执行机构包括反作用飞轮、控制力矩陀螺

以及姿态控制推力器等，均存在一定的约束条件。

因此，为了使卫星能够在一定的约束条件下完成姿

态机动，并在机动完成后快速稳定，以尽早开始执

行任务，需要对卫星的姿态机动路径进行规划。

目前，关于航天器姿态机动路径规划的研究已

经有了许多成果。BILIMORIA等［1］利用庞特里亚

金极大值原理和打靶法，解决了惯性对称航天器的
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重指向（rest-to-rest）的路径规划问题，并首次证明

绕空间欧拉轴旋转的机动路径并非最优路径。此

后，数值计算方法［3-4］、随机优化方法［5］、非线性优化

方法［6-7］等均被用于求解卫星姿态机动问题。不过，

由于卫星的运动学和动力学均为非线性，不能直接

对其求解，而且受星上技术条件的限制，目前卫星

真正能够在轨使用的实时姿态机动规划算法基本

都是假设卫星的初末角速度不为零。然而在实际

任务中，很多情况下卫星机动前后的角速度并不为

零，特别是对于机动姿态和初末角速度不在同一旋

转轴的情况，会显著增加机动规划的难度。

现有的方法通常是将角速度和姿态在时间段

上分开处理，如先将姿态控制到目标姿态附近的一

个范围内，再将角速度加速至目标值，这样处理会

增加机动完成到开始执行任务之间的过渡时间，不

利于提高卫星的敏捷性。因此，如果能够使卫星在

机动到位的同时角速度也达到目标角速度，则可以

缩短每次机动任务耗费的时间，进一步提高卫星的

能力。但是，目前能够实现任意初末角速度约束的

机动规划算法都是通过非线性优化算法或者大量

的数值迭代运算实现的，例如近几年被广泛使用的

基于伪谱法的机动规划［8-13］。这些方法虽然可以满

足一定的最优指标，但存在计算量过大、占用星上

计算资源过多、耗时较长以及数值计算不稳定的问

题，在现有的技术状态下基本不具备在轨应用的条

件。即使能够应用，也需要地面事先进行离线规划

再上注到卫星（参考 2006年和 2007年国际空间站

的两次姿态机动［14］和 2010年日冕探测器（TRACE）
的时间最优姿态机动在轨测试［15］），不具备实时性。

OH等［16］研究了可实时控制的动到静（moving-to-

rest）机动，但是其假定机动轴和初始角速度轴一

致，实际上绝大多数任务都不满足该约束条件，所

以应用价值有限。因此，有必要设计一种结构简

单、计算量小、可靠性高的姿态机动规划算法，在现

有的星载计算机技术条件下可以在轨实时地完成

任意初末角速度约束下的姿态机动路径规划。

本文针对初末角速度不为零的卫星姿态机动

任务，提出了一种不需要反复迭代数值寻优的规划

算法，利用四元数的性质将卫星三维方向上的姿态

机动分解为多个一维方向上的机动，以解析的形式

给出各个一维机动的规划结果，再通过简单的四元

数运算合成为最终的姿态机动规划结果。与过去

针对此类任务常用的非线性数值规划相比，该算法

虽然没有依据最优化原理进行设计，但给出了规划

问题的解析解，即规划结果可以通过与时间 t相关

的解析函数得到，计算量少，速度快，耗费星上计算

资源少，并且避免了数值规划求解失败的问题，可

靠性高，可以在现有的星上技术条件下在轨实时应

用，具有较高的实际应用价值。

1 卫星姿态机动旋转的分解
卫星姿态运动学模型为
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动力学模型为

Jω̇=-ω× J (ω+ h )+ u c （2）

式中：q= [ q0 q1 q2 q3 ]T 为卫星姿态四元数 ；

ω=[ ωx ωy ωz ]T 为 卫 星 姿 态 角 速 度 ；ῶ=
[ 0 ωx ωy ωz ]T =[ 0，ω ]为纯四元数形式的姿

态角速度；J为卫星转动惯量矩阵；h为星上转动部

件的角动量；u c = [u cx u cy u cz] T为控制力矩；⊗为

四元数乘法；ω×为 ω的斜对称矩阵。

初末角速度不为零的卫星姿态规划问题，可以

理 解 为 在 给 定 初 始 条 件（初 始 姿 态 四 元 数 q i =

[ q i0 q i1 q i2 q i3 ]T， 初 始 角 速 度 ω i =
[ ω ix ω iy ω iz ]T）、终端条件（目标姿态四元数 q f=

[ q f0 q f1 q f2 q f3 ]T 和 目 标 角 速 度 ω f =
[ ω fx ω fy ω fz ]T）下，满足一定约束（通常是角速度

的大小存在约束）条件的要求对运动学微分方程

（1）进行求解。此外，由于姿态控制的执行机构力

矩输出能力存在上限，机动规划也需要满足卫星角

加速度的约束条件。

式（1）和式（2）是非线性微分方程，即使不考虑

相关的约束条件，也难以得到解析解，这也是过去

针对此类规划问题，多数论文采用非线性数值优化

算法进行迭代求解的原因。但是，如果初末状态为

定值，则卫星机动过程的角速度方向在某个坐标系

内固定不变，可表示为 ω= |ω |n，其中，| ⋅ |为求向量

模的运算，n=[ nx ny nz ]T 为旋转轴的单位向

量，机动过程中任意时刻 t的卫星姿态可以表示为
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q ( t )= é
ë
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|ω|dτ
T

（3）

利用该性质以及四元数和三维空间旋转之间

的关系，在机动过程中的任意时刻 t，卫星的姿态可

以分解为N个互相独立的旋转，即

q ( t )= q i ⊗ q0 ( t )⊗ q1 ( t )⊗ q2 ( t )⋯⊗ qN ( t ) （4）
式中：旋转分解的个数 N是可变量，需要根据任务

的约束条件进行选择；q j ( t )，j= 1，2，⋯，N表示从

坐标系 Rj- 1到 Rj的旋转，所以其对应的旋转轴 n j在

坐标系 Rj- 1和 Rj内是相同的。

因此，在机动的任意时刻 t，卫星的瞬时角速度

可以分解为

[ 0，ω ( t ) ]= ω 0 ( t )+ ω 1 ( t )+⋯+ ωN ( t )=
|ω 0 ( t ) |( q1 ( t )⊗ q2 ( t )⋯⊗ qN ( t ) )-1 ⊗
[ 0，n 0 ]⊗ ( q1 ( t )⊗ q2 ( t )⋯⊗ qN ( t ) )+
|ω 1 ( t ) |( q2 ( t )⋯⊗ qN ( t ) )-1 ⊗ [ 0，n 1 ]⊗
( q2 ( t )⋯⊗ qN ( t ) )+⋯+ |ωN ( t ) | [ 0，nN ] （5）

式中：n 0，n 1，…，nN为常值向量，表示坐标系 Rj内旋

转四元数 q j ( t )对应的旋转轴单位向量。

根据式（4）和式（5），三维空间的旋转可分解为

在多个旋转轴方向表示的一维旋转的组合。因一

维旋转是可以进行解析求解，所以对三维空间内卫

星机动路径进行规划，只需要在多个一维旋转方向

上分别进行规划，再通过式（4）和式（5）融合即可。

2 姿态机动规划
本文设计的算法考虑卫星初末状态、角速度和

角加速度的约束（或者力矩约束），将整个机动过程

分为 3个旋转完成。第 1个旋转实现卫星姿态到目

标姿态的机动，第 2个旋转将卫星角速度加速到目

标角速度，第 3个旋转消除初始角速度的影响。这 3
个旋转之间不存在耦合关系，可独立进行规划，再通

过算法进行融合后得到最终的规划结果。机动规划

使用的输入信息有：初始姿态四元数 q i，目标四元数

q f，机动开始时刻 t i，结束时刻 t f，机动持续时间 Tm =
t f - t i，机动开始时的卫星角速度为 ω i（卫星姿态本

体系内表示），机动到位后的角速度 ω f（卫星姿态本

体系内表示），机动角加速度上限 amax（通常情况下该

加速度要小于该方向上执行机构的输出能力，留出

一定的余量应对卫星动力学不确定性的影响）。

机动规划和目标姿态计算按如下步骤完成：

步骤 1 将目标四元数分解为 q0、q1、q2 3个旋

转四元数，满足

q f = q i ⊗ q0 ⊗ q1 ⊗ q2 （6）
式中：q1 为完成卫星姿态到目标姿态的旋转四元

数；q2为卫星角速度加速到目标角速度的旋转四元

数；q0为消除初始角速度影响的旋转四元数。

在机动过程中的任意时刻 t ∈ [ t i，t f]，合成后的

旋转四元数 q ( t )为
q ( t )= q i ( t )⊗ q0 ( t )⊗ q1 ( t )⊗ q2 ( t ) （7）

需要满足的初末状态约束为

q0 ( t i )= q2 ( t i )= [1 0 0 0] T，q ( t f )= q f

ω 0 ( t i )= ω ( t i )= ω 0，ω 0 ( t f )= 0

ω 2 ( t i )= 0，ω 2 ( t f )= ω ( t f )= ω f

ω 1 ( t i )= ω 1 ( t f )= 0

下面分别对这 3个旋转单独进行规划。

步骤 2 通过规划 q0 将初始角速度 ω i 降低到

0。采用如下公式求取该旋转的旋转轴 n 0，机动过

程中任意时刻 t ∈ [ t i，t f]的瞬时角速度 ω 0 ( t )和四元

数 q0 ( t )：

n 0 = [n0x n0y n0z] T =
ω i

|| ω i
（8）

ω 0 ( t )=ω i (0.5sin ( ( t f-t+t i-0.5Tm ) π
Tm )+0.5)（9）

θ0 ( t )= ∫ t i
t

|| ω 0 ( τ ) dτ （10）

q0 ( t )=[ cos ( 0.5θ0 ( t ) ) n0x sin ( 0.5θ0 ( t ) )

]n0y sin ( 0.5θ0 ( t ) ) n0z sin ( 0.5θ0 ( t ) )
T

（11）
对应的角速度曲线如图 1所示。

图 1 旋转 0对应的角速度规划曲线

Fig.1 Angular velocity programming curve correspond‐

ing to rotation 0
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注 1：这里之所以选择正弦曲线的形式对角速

度进行规划，是因为在机动的初始和结束时刻，正

弦规划对应的角加速度为 0，可以起到一定的被动

挠性抑制作用。本文所有的规划均采用这种正弦

或双曲正切函数的形式进行设计。

步骤 3 通过规划 q2将卫星加速到 ω f。采用如

下公式求取该旋转的旋转轴 n 2、机动过程中任意时

刻 t ∈ [ t i，t f]的瞬时角速度 ω 2 ( t )和四元数 q2 ( t )：

n 2 = [n2x n2y n2z] T =
ω f

|| ω f
（12）

ω 2 ( t )=ω f (0.5sin ( ( t f-t+t i-0.5Tm ) π
Tm )+0.5) （13）

θ2 ( t )= ∫ t i
t

|| ω 2 ( τ ) dτ （14）

q2 ( t )= [ cos ( 0.5θ2 ( t ) ) n0x sin ( 0.5θ2 ( t ) )

]n0y sin ( 0.5θ2 ( t ) ) n0z sin ( 0.5θ2 ( t ) )
T
（15）

对应的角速度曲线如图 2所示。

步骤 4 通过规划 q1将卫星姿态从初始姿态 q i

旋转到目标姿态 q f。采用如下公式求取该旋转的旋

转轴 e1、机动过程中任意时刻 t ∈ [ t i，t f]的瞬时角速

度 ω 1 ( t )和四元数 q1 ( t )：

q1 ( t f )= [ q10 q11 q12 q13 ]T =
q-10 ( t f )⊗ q-1i ⊗ q f ⊗ q-12 ( t f ) （16）

θ1 ( t f )= 2a cos ( q10 ) （17）
n 1 = [n1x n1y n1z] T =

é

ë
ê

q11
sin ( θ1 ( t f ) )

q12
sin ( θ1 ( t f ) )

q13
sin ( θ1 ( t f ) )

ù

û
ú
T

（18）

q1 对应旋转的加速/减速时间 tacc 以及匀速时

间 tconst为

tconst =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

T 2
m - 4θ1 ( t f ) /amax，
if T 2

m - 4θ1 ( t f ) /amax > 0
0，

if T 2
m - 4θ1 ( t f ) /amax ≤ 0

（19）

tacc =
Tm - tconst

2 （20）

角速度 ω 1 ( t )为
ω 1 ( t )=
ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

taccamax ( )0.5sin ( )t- ti- 0.5tacc
tacc

π + 0.5 e1，

if t i < t≤ t i + tacc
taccamaxe1，

if t i + tacc < t< t i + tacc + tconst

taccamax ( )0.5sin ( )t f - t- 0.5tacc
tacc

π + 0.5 e1，

if t i + tacc + tconst ≤ t< t f

（21）

瞬时转过的角度 θ1 ( t )为

θ1 ( t )= ∫ t i
t

|| ω 1 ( τ ) dτ （22）

对应的瞬时四元数 q1 ( t )为
q1 ( t )= [ cos ( 0.5θ1 ( t ) ) n0x sin ( 0.5θ1 ( t ) )

]n0y sin ( 0.5θ1 ( t ) ) n0z sin ( 0.5θ1 ( t ) )
T

（23）
对应的角速度曲线如图 3所示。

图 2 旋转 2对应的角速度规划曲线

Fig.2 Angular velocity programming curve correspond‐

ing to rotation 2

图 3 旋转 1对应的角速度规划曲线

Fig.3 Angular velocity programming curve corresponding to rotation 1
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步骤 5 计算当前时刻 t合成后的旋转四元数

q ( t )和角速度 ω ( t )，即规划得到的目标四元数和角

速度如下：

q ( t )= q i ( t )⊗ q0 ( t )⊗ q1 ( t )⊗ q2 ( t ) （24）
[ 0，ω ( t ) ]= ( q1 ( t )⊗ q2 ( t ) )-1 ⊗ [ 0，ω 0 ( t ) ]⊗

( q1 ( t )⊗ q2 ( t ) )+ q-12 ( t )⊗
[ 0，ω 1 ( t ) ]⊗ q2 ( t )+[ 0，ω 2 ( t ) ] （25）

式中：[ 0，ω ( t ) ]为由三维向量 ω ( t )构成的纯四元

数，本文都采用这种方式表示由三维向量构成的四

维纯四元数。

步骤 6 通过差分算法求得规划角速度对应的

角加速度，再根据卫星动力学模型计算用于姿态跟

踪控制器的前馈力矩。

注 2：在上述规划过程中，初始角速度的消除和

末端角速度的加速分为两部分完成，对应的起始时

刻和终端时刻并不需要限定为 t i和 t f（如果限定在这

两个时刻，可能导致角速度调整时间较长，产生的

旋转角度较大，增加不必要的机动角度），可任意调

整，达到满意效果，只需在时间区间[ t i，t f]内即可。

注 3：在 ω 0和 ω 1的规划过程中，并没有显示出

角加速度约束 amax，这是因为根据式（9）和式（13），

角加速度最大值与卫星初末角速度 ω i和 ω f以及机

动的持续时间存在解析关系，可以通过调整这两部

分旋转各自的起始和结束时间使角加速度满足约

束条件的要求。

上述旋转分解的方式并不固定，例如为了防止

角速度加速过程产生多余的角度旋转，可以将消除

初始角速度和加速至目标角速度合并为同一个过

程来完成。此时机动旋转仍然分解为 3个旋转，但 3
个旋转的乘法顺序变为

q f = q i ⊗ q1 ⊗ q2 ⊗ q0 （26）
对应的规划算法为

1）通过规划 q0计算初始角速度ω i的影响。采用

如下公式求取该旋转的旋转轴 n 0、机动过程中任意时

刻 t∈ [ t i，t f]的瞬时角速度ω 0 ( t )和四元数 q0 ( t )：

n 0 = [n0x n0y n0z] T =
ω i

|| ω i
（27）

ω 0 ( t )= ω i （28）

θ0 ( t )= ∫ t i
t

|| ω 0 ( τ ) dτ （29）

q0 ( t )= cos ( 0.5θ0 ( t ) ) n0 x sin ( 0.5θ0 ( t ) )
n0 y sin ( 0.5θ0 ( t ) ) n0 z sin ( 0.5θ0 ( t ) ) ]T （30）

2）通过规划 q2 将卫星角速度从 ω i 加速到 ω f。

首先计算从 ω i和 ω f之间的角速度差 Δω：

[ 0，Δω ]= q0 ( t )⊗ [ 0，ω f ]⊗ q-10 ( t )-[ 0，ω 0 ]（31）
再根据 Δω对 ω 2 ( t )进行规划。采用与前述相

同的规划方法，即

n 2 = [n2x n2y n2z] T =
Δω

|| Δω （32）

ω 2 ( t )=Δω (0.5sin ( ( t f-t+t i-0.5Tm ) π
Tm )+0.5)（33）

θ2 ( t )= ∫ t i
t

|| ω 2 ( τ ) dτ （34）

q2 ( t )= cos ( 0.5θ2 ( t ) ) n0 x sin ( 0.5θ2 ( t ) )

]n0y sin ( 0.5θ2 ( t ) ) n0z sin ( 0.5θ2 ( t ) )
T

（35）
3）通过规划 q1将卫星姿态从初始姿态 q i旋转

到目标姿态 q f。采用如下公式求取该旋转的旋转轴

e1、机动过程中任意时刻 t ∈ [ t i，t f]的瞬时角速度

ω 1 ( t )和四元数 q1 ( t )：

q1 ( t f )= [ q10 q11 q12 q13 ]T =
q-1i ⊗ q f ⊗ q-10 ( t f )⊗ q-12 ( t f ) （36）

θ1 ( t f )= 2a cos ( q10 ) （37）
e1 = [ e1x e1y e1z] T =

é

ë
ê

q11
sin ( θ1 ( t f ) )

q12
sin ( θ1 ( t f ) )

q13
sin ( θ1 ( t f ) )

ù

û
ú
T

（38）

q1 对应旋转的加速/减速时间 tacc 以及匀速时

间 tconst为

tconst =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

T 2
m - 4θ1 ( t f ) /amax，
if T 2

m - 4θ1 ( t f ) /amax > 0
0，

if T 2
m - 4θ1 ( t f ) /amax ≤ 0

（39）

tacc =
Tm - tconst

2 （40）

角速度 ω 1 ( t )为
ω 1 ( t )=
ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

taccamax ( )0.5sin ( )t- ti- 0.5tacc
tacc

π + 0.5 e1，

if t i < t< t i + tacc
taccamaxe1，

if t i + tacc < t< t i + tacc + tconst

taccamax ( )0.5sin ( )tf- t- 0.5tacc
tacc

π + 0.5 e1，

if t i + tacc + tconst < t< t f

（41）
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瞬时转过的角度 θ1 ( t )为

θ1 ( t )= ∫ t i
t

|| ω 1 ( τ ) dτ （42）

对应的瞬时四元数 q1 ( t )为
q1 ( t )= [ cos ( 0.5θ1 ( t ) ) n0x sin ( 0.5θ1 ( t ) )

]n0y sin ( 0.5θ1 ( t ) ) n0z sin ( 0.5θ1 ( t ) )
T

（43）
4）计算当前时刻 t合成后的旋转四元数 q ( t )和

角速度 ω ( t )，即规划得到的目标四元数和角速度为

q ( t )= q i ⊗ q1 ( t )⊗ q2 ( t )⊗ q0 ( t ) （44）
[ 0，ω ( t ) ]= ( q2 ( t )⊗ q0 ( t ) )-1 ⊗ [ 0，ω 1 ( t ) ]⊗

( q2 ( t )⊗ q0 ( t ) )+ q-10 ( t )⊗
[ 0，ω 2 ( t ) ]⊗ q0 ( t )+[ 0，ω 0 ( t ) ] （45）

5）通过差分算法求得规划角速度对应的角加

速度，再根据卫星动力学模型得到用于姿态跟踪控

制器的前馈力矩。

注 4：本文所设计的规划算法同样适用于初始

角速度或者末端角速度为 0的情况。如果初始角速

度为 0，即静到动（rest-to-moving）的机动，取

ω 0 ( t )= 0，q0 ( t )= [1 0 0 0] T （46）
如 果 末 端 角 速 度 为 0，即 动 到 静（moving-to-

rest）的机动，对于第一种规划方法，取

ω 2 ( t )= 0，q2 ( t )= [1 0 0 0] T （47）
对于第二种规划方法，取

ω f = 0 （48）
如果初末角速度均 0，即静到静（rest-to-rest）的

机动，取

ω 0 ( t )= 0，q0 ( t )= [1 0 0 0] T

ω 2 ( t )= 0，q2 ( t )= [1 0 0 0] T （49）

3 数学仿真
本部分通过在Matlab环境下的数学仿真对所

设计的规划算法进行验证，仿真的初始条件如下。

卫星转动惯量为

J=
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

2 000 0 0
0 3 000 0
0 0 2 500

（50）

卫星初始姿态四元数为

q i =[ cos( π/8 ) sin ( π/8 ) 0 0 ]T （51）
对应的旋转欧拉角为

φ= 45°，θ= ψ= 0° （52）
初始角速度（（°）/s）为

ω i =[ -0.1 0.2 -0.1 ]T （53）
卫星目标姿态四元数为

q f =[ cos( π/8 ) 0 sin ( π/8 ) 0 ]T （54）
对应的旋转欧拉角为

θ= 45°，φ= ψ= 0° （55）
目标角速度（（°）/s）为

ω f =[ 0.1 -0.2 0.1 ]T （56）
约束条件：三轴最大角速度小于 0.8（°）/s，角加

速度小于 0.4（°）/s2。
机动时间设置为 100 s，仿真结果如图 4~图 8

所示。其中，图 4为规划的姿态四元数按照偏航-滚

动 -俯仰的转序得到的姿态欧拉角，与四元数相比，

欧拉角的结果可以更直观地展示机动过程中的卫

星姿态变化。

图 5为整个机动过程中卫星规划姿态与最终的

目标姿态之间的误差，该误差在机动结束时收敛至

0，表明规划结果满足目标姿态的约束。

图 6为规划的角速度，其初始值与终端值均满

足规划初末约束的要求。图 7为规划的卫星角加

速度。图 8为根据该角加速度通过卫星动力学得

到的卫星控制力矩，可以作为姿态控制器的前馈力

矩，提高跟踪控制的精度，减少姿态机动到位时的

控制误差。

通过仿真曲线可以看出，规划算法可以使卫星

机动到目标姿态的同时，使角速度也到达目标角速

度。由于在根据角加速度约束选取 amax时考虑了一

定的裕量，所以规划的角加速度并没有达到约束的

上限。卫星姿态和角速度曲线形状类似于传统的

时间最优 bang-bang控制。由于对力矩进行了正弦

图 4 姿态规划曲线

Fig.4 Attitude programming curves
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化处理，所以姿态和角速度曲线均为光滑且一阶可

导，并且机动初始和末尾的角加速度均为 0，可以保

证卫星机动过程的平稳过渡，这在一定程度上防止

过度激发卫星挠性振动，符合实际应用的需求。

4 结束语
本文给出了一种初末角速度不为零的卫星姿

态机动规划方法。该方法利用四元数的性质将卫

星三维方向上的姿态机动分解为多个一维方向上

的机动，使得原来难以求解的非线性求解问题转换

为多个一维空间上的线性规划问题，再将各个线性

规划的结果通过简单的四元数运算合成为最终的

姿态机动路径。在给定约束条件的情况下，该方法

以解析函数的形式给出规划结果，不需要经过复杂

的迭代运算，计算量很小，在现有的星上计算机运

算能力和资源下可以做到实时的姿态机动规划，解

决了过去针对此类问题所采用的非线性规划算法

计算量过大、无法在轨实时计算、难以实际应用的

问题，拓展了卫星在轨机动任务的设计空间，具有

较强的实际应用价值。文章最后通过数学仿真验

证了该规划算法的有效性。
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