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智能太阳翼有限元建模与振动控制研究

蒋建平　李东旭
（国防科学技术大学航天与材料工程学院，长沙　４１００７３）

摘要　采用空间梁单元和矩形层板单元建立了表面粘贴压电片太阳翼的机电耦合有限元模型．其中，太阳

翼与星体之间的连接架、太阳翼基板间连接铰链按空间梁单元处理；不含压电片的太阳翼基板按普通层板

单元处理，而含有压电片的基板按压电层板单元处理．推导了多点约束关系式处理空间梁单元和板单元公

共节点自由度不协调的问题．利用速度负反馈和线性二次最优调节器设计控制系统，编制有限元分析程序，

进行了动力学特性计算和振动控制数值仿真．结果表明，压电传感／作动器的引入对太阳翼振动频率具有重

要影响；利用压电传感／作动器和最优控制系统能够有效抑制太阳翼的振动．
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引 言

大型太阳能电池翼具有跨度大、刚度低、阻尼

弱的结构特点，导致其动力学特性复杂，低频振动

一旦被激起就难以衰减，严重时将影响航天器工

作，甚至导致航天任务的失败［１］．因此，必须采取有
效措施抑制太阳翼的有害振动．压电材料具有良好
的正逆压电效应，既可作为传感器也可作为作动

器，灵敏度高，容易安装，非常适合航天柔性结构振

动控制的应用［２］．
研究太阳能电池翼的振动控制，首先要解决的

问题是建立太阳翼结构精确的动力学模型，获取太

阳翼的动力学特性．太阳能电池翼结构通常包含铝
蜂窝夹芯基板、板间连接铰链、与星体的连接机构、

电路系统等，很难得到解析模型，因此，其动力学模

型通常采用有限元方法建立．如：金咸定等［３］采用

正交异性板单元和梁单元分析了刚性太阳能电池

阵的模态，并与实验结果进行了比较．关英姿等［４］

采用有限元方法计算了太阳能电池翼的约束模态

和非约束模态．雷勇军等［５］采用分布参数系统的传

递函数方法，建立了太阳电池阵组合基板的模态参

数分析的半解析计算模型，并将计算结果与 Ｎａｓ
ｔｒａｎ有限元软件计算结果进行了比较．但在关于太
阳翼振动控制研究的文献中，大多数都是将太阳能

电池翼简化为柔性梁［６］［７］或柔性板［８］［９］结构，再利

用简化模型的模态获得低阶控制模型．这种思路虽
然便于振动控制系统的设计，但是忽略了铰链等连

接结构的影响，其动力学特性与实际结构存在较大

差异．
近年来，利用压电材料实现柔性结构的振动抑

制得到了广泛的关注［１０］［１１］．ＧｉＤｅｎｎａｒｏ［１２］利用压
电材料作为传感器和作动器，解决了卫星姿态机动

过程中太阳能电池翼的振动控制问题．但是忽略了
压电材料的机电耦合效应以及对太阳翼动力学特

性的影响．胡庆雷等［１３］采用了同样的模型设计了

卫星姿态机动过程中姿态控制和太阳翼振动抑制

的控制器．Ｚｈｉ－ｃｈｅｎｇＱｉｕ等［１４］将太阳能电池翼简

化为悬臂板，研究了压电传感器和作动器的最优配

置和鲁棒控制系统设计问题，并进行了相应的实验

研究．但也没有考虑压电材料的机电耦合效应以及
对结构刚度、质量的贡献．事实上，压电材料（如
ＰＺＴ）的刚度一般比太阳能电池翼基板的刚度大，
压电传感器和作动器的引入，对太阳能电池翼动力

学特性具有重要影响．
具有快速姿态机动能力和高姿态稳定精度要

求的卫星，对太阳能电池翼振动控制精度要求很

高．针对含压电传感器、作动器的智能太阳翼，采用
空间梁单元描述连接架和板间铰链，压电层板单元

描述含压电材料的太阳翼基板，建立了智能太阳翼

的机电耦合有限元动力学模型．并利用罚函数法引
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入多点约束，处理梁单元与板单元公共节点自由度

不协调的问题．根据压电传感器的输出信号，设计
了速度负反馈控制和二次型最优控制器，编制相应

的有限元分析程序，进行了智能太阳翼动力学特性

计算和振动控制数值仿真．

１　智能太阳翼结构

含压电传感器、作动器的智能太阳翼结构如图

１所示．它由根部连接铰链、连接架、板间连接铰链、
压电片和太阳翼基板构成．基板由上下两层碳纤维／
环氧树脂复合材料面板和中间的铝蜂窝夹芯组成．
为便于建立智能太阳翼的有限元模型，作如下处理：

图１　智能太阳翼结构

Ｆｉｇ．１　ＳｍａｒｔＳｏｌａｒＡｒｒａｙＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

１）所有连接机构，包括根部铰链、板间铰链和连接
架，均采用空间梁单元处理，每个梁单元节点具有

６个自由度．空间梁单元的刚度矩阵和一致质量矩
阵可参见相关文献，这里不再列出．
２）连接机构上的附加结构只考虑质量的贡献，按
非结构质量引入空间梁单元质量矩阵．
３）太阳翼基板根据经典层板理论，利用矩形层板单
元进行网格划分，每个板单元节点具有５个自由度．
４）只考虑太阳翼悬臂状态下的约束模态，即根部
铰链端点的６个自由度均固定．

太阳翼整体坐标系的原点位于太阳翼根部铰

链端点连线的中点，ｘ轴指向太阳翼展开方向，ｙ轴
与ｘ轴形成的坐标平面与太阳翼平面重合，ｚ轴和
ｘ、ｙ轴构成右手坐标系．

２　压电层合板单元

考虑在太阳能电池翼基板表面粘贴压电片，图

２为一典型的压电层合板单元．假设：１）结构仅发
生小变形，满足线性应变位移关系；２）压电材料与
基体结构之间为理想粘贴，忽略粘贴层的影响；３）
压电材料沿ｚ轴极化，忽略压电层中平面内电场分

量．

图２　压电层合板单元

Ｆｉｇ．２　Ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｌａｍｉｎａｔｅｄｐｌａｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

太阳翼基板长度和宽度方向的尺寸远大于厚

度方向尺寸，基于经典层板理论，第 ｋ层的位移场
可表示为

ｕｋ１（ｘ，ｙ，ｚ）＝ｕ（ｘ，ｙ）－ｚ
ｗ
ｘ

ｕｋ２（ｘ，ｙ，ｚ）＝ｖ（ｘ，ｙ）－ｚ
ｗ
ｙ

ｕｋ３（ｘ，ｙ，ｚ）＝ｗ（ｘ，ｙ） （１）

其中，ｕ＝｛ｕｋ１，ｕ
ｋ
２，ｕ

ｋ
３｝
Ｔ为第 ｋ层上一点的位移矢

量；ｕ，ｖ，ｗ分别为层板中面的位移分量．则应变矢
量表示为
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基板各层材料的线性本构关系表示为
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而压电层的线性本构关系为
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压电层中电势沿厚度方向的线性分布模型曾

得到广泛的应用［１５］，但是这种模型忽略了压电层

中的诱导电势［１１］．Ｂｉｓｅｇｎａ和Ｍａｃｅｒｉ［１６］通过精确的
三维解析计算后指出，沿压电层厚度方向的电势为

抛物线型分布，在压电理论中应该包含这种高阶电

势．因此，本文采用在传统线性电势分布模型的基
础上增加二次分布项，即压电层中电势分布为
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ｋ（珓ｚｋ）＝
１
２（１＋珓ｚｋ）φ

ｋ
ｔ＋（１－珓ｚ

２
ｋ）φ

ｋ
ｍ （６）

式中，φｋｔ为第ｋ层上下表面电极间的电势差，φ
ｋ
ｍ为

第ｋ层中面电势，珓ｚｋ为第ｋ层归一化坐标，即

珓ｚｋ＝
２
ｈｋ
（ｚ－
ｚｂｋ＋ｚ

ｔ
ｋ

２ ） （７）

其中ｚｂｋ、ｚ
ｔ
ｋ分别为第ｋ层下表面和上表面位置．

根据电场电势关系，得到压电层中的电场

Ｅｋ３＝－
φｋｔ
ｈｋ
＋
４珓ｚｋ
ｈｋ
φｋｍ （８）

取压电层板单元节点自由度向量为

ｕｅ＝［δＴ１　δ
Ｔ
２　δ

Ｔ
３　δ

Ｔ
４］
Ｔ （９）

其中，δＴｉ＝［ｕｉ　ｖｉ　ｗｉ　ｗｙｉ　 －ｗｘｉ］（ｉ＝１，２，３，
４）．

利用平面板单元和弯曲板单元的型函数作为

压电层板单元的插值函数，利用节点自由度和插值

函数可将任意点的位移和应变矢量表示为

ｕ＝Ｎｕｅ　ε＝Ｂｕｅ （１０）
利用双线性型函数对电势自由度进行插值，得到

ｋ（珓ｚｋ）＝Ｎ
ｋ
φφ
ｅ
ｋ　Ｅ

ｋ
３＝Ｂ

ｋ
φφ
ｅ
ｋ （１１）

压电层合板单元的机电耦合动力学方程可通

过Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理来推导．Ｈａｍｉｌｔｏｎ方程为［１５］

δ∫
ｔ２

ｔ１
（Ｔ－Ｕ＋Ｗ）ｄｔ （１２）

其中，ｔ１，ｔ２分别为积分开始和结束时刻；Ｔ、Ｕ和 Ｗ
分别表示总动能、总势能和外力的总功．

体积为Ω的压电层合板单元的动能为

Ｔ＝１２∫ΩρｕＴｕｄΩ （１３）

式中，ｕ表示速度矢量，ρ为质量密度；而总势能包
括应变势能和电势能，即

Ｕ＝１２∫Ω（εＴσ－ＥＴＤ）ｄΩ （１４）

外力和电作动力所作的总功为

Ｗ ＝∫ΩｕＴｆｂｄΩ＋∫ＳｕｕＴｆｓｄＳ＋∑ｉ ｕ
Ｔ
ｉｆｉ－∫ＳｑｄＳ

（１５）

式中ｕ为位移矢量；ｆｂ，ｆｓ，ｆｉ分别为体积力、表面力
和集中力；ｑ为表面电荷密度；Ｓｕ，Ｓ分别为力载荷
和电载荷作用面积．

将材料本构关系式（３）～（５）和式（１０）（１１）
代入到Ｈａｍｉｌｔｏｎ方程（１２），经过推导得到压电层
合板单元的动力学方程为

Ｍｅｕ̈ｅ＋Ｋｅｕｅ＋Ｋｅｕφφ
ｅ－Ｆｅｕ＝０

Ｋｅφｕｕ
ｅ－Ｋｅφφφ

ｅ－Ｑｅ＝０ （１６）
各矩阵定义如下

单元质量矩阵：

Ｍｅ＝∑
ｎ

ｉ＝１
∫ΩｉρｉＮＴＮｅｄΩ

弹性刚度矩阵：

Ｋｅ＝∑
ｎ

ｉ＝１
∫ΩｉＢＴＣｉＢｄΩ

机电耦合刚度矩阵：

Ｋｅｕφ ＝∑
ｎｐ

ｉ＝１
∫ΩｉＢＴｅＴｋＢｋφｄΩ

电刚度矩阵：

Ｋｅφφ ＝∑
ｎｐ

ｋ＝１
∫ΩｋＢｋＴφχｋＢｋφｄΩ

外载荷矢量：

Ｆｅｕ＝∫ΩＮ
ＴｆｂｄΩ＋∫ＳｕＮ

ＴｆｓｄＴ＋∑ｉＮ
Ｔｆｉ

压电作动矢量：

Ｑｅ＝（∫Ｓ１Ｎ
１
φｑ１ｄＳ，…，∫ＳｎｐＮ

ｎｐ
φｑｎｐｄＳ）

Ｔ

其中ｎ为结构总铺层数，ｎｐ为压电层数，ｑｉ为
作用于压电层表面的电荷密度．

将空间梁单元、压电层板单元的的刚度矩阵和

质量矩阵进行组集，并将电势自由度按传感器和作

动器划分，得到整个系统的有限元动力学方程组

Ｍｕ̈＋Ｋｕ＋Ｋｕａφａ＋Ｋｕａφｓ＝Ｆ
Ｋａｕｕ－Ｋａａφａ＝Ｑ
Ｋｓｕｕ－Ｋｓｓφｓ＝０ （１７）

对上式进行自由度缩聚，并引入结构阻尼矩阵得

Ｍｕ̈＋Ｃｕ＋Ｋ
－
ｕ＝Ｆ＋Ｋｕａφａ （１８）

以及传感器输出方程

φｓ＝Ｋ
－１
ｓｓＫｓｕｕ （１９）

式中，刚度矩阵Ｋ
－
＝Ｋ＋ＫｕａＫ

－１
ａａＫａｕ＋ＫｕｓＫ

－１
ｓｓＫｓｕ包含

了压电传感器和作动器机电耦合的贡献．

３　多点约束

基于直法线假设的层板单元节点不存在法向

转角自由度，因此每个板单元节点只有 ５个自由
度；而空间梁单元每个节点具有６个自由度．这样
在梁单元和板单元公共节点处，法向转角在公共节

点处不连续．本文建立了一种多点约束的处理方
式，将公共节点（ｑ）的自由度利用若干相关联节点
（ｉ、ｊ、ｋ）自由度的加权平均来表示．
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图３　多点约束单元

Ｆｉｇ．３　Ｍｕｌｔｉ－ｐｏｉｎｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｅｌｅｍｅｎｔ

设各节点的坐标均定义在总体坐标系中．根据
各节点的坐标，可以得到各连接点（ｉ）与节点（ｑ）
之间的距离Ｌｉ（参考图３）

Δｘｉ＝ｘｉ－ｘｑ
Δｙｉ＝ｙｉ－ｙｑ
Δｚｉ＝ｚｉ－ｚ

{
ｑ

Ｌｉ＝（Δｘ
２
ｉ＋Δｙ

２
ｉ＋Δｚ

２
ｉ）
１／２ （２０）

特征长度Ｌｃ定义为所有长度Ｌｉ的平均值，即

Ｌｃ＝∑
ｃ

ｉ＝１
Ｌｉ／ｃ （２１）

其中，ｃ为关联点的个数．
定义平衡矩阵为

ＳＴｉ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０
０ －Δｚｉ Δｙｉ １ ０ ０

Δｚｉ ０ －Δｘｉ ０ １ ０

－Δｙｉ Δｘｉ



















０ ０ ０ １

（２２）

设载荷 Ｐｉ＝［Ｆｘｉ，Ｆｙｉ，Ｆｚｉ，Ｍｘｉ，Ｍｙｉ，Ｍｚｉ］
Ｔ作用在节

点ｉ上，则节点ｑ上的等效载荷为

ｐｑｏｕｔ＝∑
ｃ

ｉ＝１
ＳＴｉ×Ｐｉ （２３）

同样，利用平衡矩阵也可以将作用于节点ｑ的载荷
ｐｑｉｎ按权重（Ｗｉ＝ｄｉａｇ（Ｌ

２
ｃｗ１，…，Ｌ

２
ｃｗ６））分配到各节

点ｉ，得到各节点上的载荷列阵

Ｐｉ＝Ｗｉ×Ｓｉ×Ｘ×Ｐｑｉｎ （２４）
式中，Ｘ为待定系数矩阵．

令Ｐｑｏｕｔ＝Ｐｑｉｎ，根据式和，即得到

Ｘ＝ ∑
ｃ

ｉ＝１
ＳＴｉ×Ｗｉ×Ｓ[ ]ｉ

－１ （２５）

设节点ｑ的位移矢量为 ｕｑ，节点 ｉ的位移矢量为．

则载荷Ｐｑｉｎ在位移ｕｑ下做功应等于各载荷Ｐｉ在位

移ｕｉ下做功之和，即有

ＰＴｑｉｎ×ｕｑ＝∑
ｃ

ｉ＝１
ｐＴｉ×ｕｉ＝Ｐ

Ｔ
ｑｉｎ×∑

ｃ

ｉ＝１
Ｇｉｇ×ｕｉ （２６）

式中，Ｇｉｇ＝［Ｗｉ×Ｓｉ×Ｘ］
Ｔ．

于是得到节点 ｑ自由度与其连接点自由度的
关系

ｕｑ＝∑
ｃ

ｉ＝１
Ｇｉｇ×ｕｉ＝Ｇｇ×ｕＩ （２７）

即得到相应的多点约束方程

［Ｉｑｑ－Ｇｇ］×
ｕｑ
ｕ[ ]
Ｉ

＝０Ｒ×ｕｃ＝０ （２８）

为便于编制有限元程序，采用罚函数法引入多

点约束关系．具体方法可参考文献［１７］．

４　控制系统设计

４．１　速度负反馈控制
根据传感器输出方程，得到传感器输出变化速

率为

φｓ＝Ｋ
－１
ｓｓＫｓｕｕ （２９）

设反馈增益矩阵为Ｇ，得到作动器输入信号为

φａ＝－Ｇφｓ＝－ＧＫ
－１
ｓｓＫｓｕｕ （３０）

因此，闭环控制系统的动力学方程为

Ｍｕ̈＋（Ｃ＋ＫｕａＧＫ
－１
ｓｓＫｓｕ）ｕ＋Ｋ

－
ｕ＝Ｆ （３１）

４．２　二次型最优控制
首先将动力学方程组转换到状态空间得到

ｘ＝Ａｘ＋Ｂφａ　φｓ＝Ｃｘ （３２）

设计最优控制器［１８］

φａ＝－Ｋｘ （３３）
使如下控制性能指标达到最小

Ｊ＝１２∫
∞

０
（ｘＴＱｘ＋φＴａＲφａ）ｄｔ （３４）

其中，Ｑ，Ｒ为正定权矩阵．式中的控制增益矩阵由
如下Ｒｉｃｃａｔｉ方程确定

ＡＴＰ＋ＰＡ－ＰＢＲ－１ＢＴＰ＋Ｑ＝０ （３５）
求解Ｒｉｃｃａｔｉ方程，得到控制增益矩阵为

Ｋ＝Ｒ－１ＢＴＰ （３６）

５　数值仿真

以图１所示的太阳能电池翼结构为例，该电池
翼由两块基板通过铰链连接后，然后用连接架与星

体固接，展开状态下长约４．８３米．
５．１　特征值计算

首先利用 ＭＳＣ．Ｎａｓｔｒａｎ软件和本文有限元模
型对不含压电片太阳翼进行了模态分析．其中，
Ｎａｓｔｒａｎ有限元模型采用 ＣＱＵＡＤ４单元和 ＣＢＡＲ２
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单元建模．梁单元与板单元之间的节点自由度采用
ＲＢＥ３多点约束方式进行协调．表１给出了本文有
限元模型和 Ｎａｓｔｒａｎ有限元模型计算的太阳翼前６
阶振动频率．本文模型与 Ｎａｓｔｒａｎ软件的计算结果
基本一致．一阶弯曲和二阶弯曲频率的差异最大，
仅为２．４％和２．６８％．因此，本文的计算模型和多
点约束处理方法是正确的．

表１　太阳翼前６阶振动频率（Ｈｚ）

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｌｏｗｅｓｔ６ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆｔｈｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ（Ｈｚ）

Ｍｏｄｅ Ｎａｓｔｒａｎ Ｐｒｅｓｅｎｔ Ｅｒｒｏｒ
Ｂｅｎｄｉｎｇ１ ０．２４３ ０．２４８８ ２．４％
Ｂｅｎｄｉｎｇ１ ０．２４３ ０．２４８８ ２．４％
Ｓｗａｙｉｎｇ１ ０．７２８ ０．７２７９ －０．０１％
Ｔｗｉｓｔｉｎｇ１ １．３７２５ １．３８４５ ０．８７％
Ｂｅｎｄｉｎｇ２ １．３９８ １．４３５５ ２．６８％
Ｂｅｎｄｉｎｇ３ ３．８２１７ ３．８４２９ ０．５５％
Ｔｗｉｓｔｉｎｇ２ ４．２２７５ ４．２５９８ ０．７６％

考虑含四对压电传感／作动器智能太阳翼，每
个压电片的长度为基板宽度的１／４．研究两种配置
方案：一是将四片压电片配置在第一块基板根部的

上下边缘；二是将四片压电片配置在两块基板根部

的上下边缘（如图 １）．压电作动器选用 ＰＺＴ－５Ｈ
材料，传感器采用ＰＶＤＦ，厚度均为１ｍｍ．

表２　智能太阳翼前６阶振动频率（Ｈｚ）

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｌｏｗｅｓｔ６ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆｔｈｅｓｍａｒｔｓｏｌａｒａｒｒａｙ（Ｈｚ）

Ｍｏｄｅ Ｐｒｅｓｅｎｔ Ｃａｓｅ１ Ｅｒｒｏｒ Ｃａｓｅ２ Ｅｒｒｏｒ
Ｂｅｎｄｉｎｇ１ ０．２４８８ ０．２７３６ ９．９７％ ０．２６２７ ５．５９％
Ｓｗａｙｉｎｇ１ ０．７２７９ ０．７１９２ －１．２％ ０．７０９ －２．５９％
Ｔｗｉｓｔｉｎｇ１ １．３８４５ １．４０７６ １．６７％ １．３３５８ －３．５２％
Ｂｅｎｄｉｎｇ２ １．４３５５ １．４２６８ －０．６％ １．４７０７ ２．４５％
Ｂｅｎｄｉｎｇ３ ３．８４２９ ３．７１６５ －３．２９％ ３．７８ －１．６４％
Ｔｗｉｓｔｉｎｇ２ ４．２５９８ ３．８９９９ －８．４５％ ４．１５２７ －２．５１％

利用本文模型计算智能太阳翼的前６阶振动
频率如表２所示．压电传感器和作动器的引入改变
了太阳翼的振动频率．两种配置方案下太阳翼一阶
弯曲频率分别增加了９．９７％和５．５９％．方案一的
一阶扭转频率也略有增加（１．６７％），虽然方案二
中一阶扭转频率下降了３．５２％，但二阶弯曲频率
增加了２．４５％．相比之下，方案二对太阳翼频率的
影响分布比较均匀，方案一则大幅提高了一阶弯曲

频率，有助于改善太阳翼的低阶振动特性．总之，对
含有压电传感／作动器的太阳翼结构，包含机电耦
合对结构刚度的贡献，才能获取准确的太阳翼动力

学特性．
５．２　振动控制

设智能太阳翼根部铰链固支，结构比例阻尼系

数取为α＝０．０７５，β＝０．００９５４．采用速度负反馈和
二次型最优控制器，分析智能太阳翼在初位移（末

端０．１ｍ）扰动下的振动抑制效果．以第一种压电传
感／作动器配置方案的智能太阳翼为例，采用速度
负反馈控制下的智能太阳翼末端点位移曲线和作

动器控制电压曲线如图４所示；二次型最优控制作
用下变形曲线和电压曲线如图５所示．

图４　速度负反馈控制作用下智能太阳翼

末端位移（ａ）及作动器电压（ｂ）变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｐｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ（ａ）ａｎｄａｃｔｕａｔｏｒｓ＇ｖｏｌｔａｇｅｓ（ｂ）ｏｆｔｈｅｓｍａｒｔ

ｓｏｌａｒａｒｒａｙｗｉｔｈｎｅｇａｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

从图中可以看出，采用简单的速度负反馈控制

策略在２０秒内不能完全抑制太阳翼的振动，且控
制电压峰值接近１４０Ｖ；采用线性二次型最优控制
器（ＬＱＲ），能够在约１５之内就请完全抑制了太阳
翼的振动，控制电压峰值小于８０Ｖ．两种方案都表
明接近太阳翼根部的作动器控制电压更高．

６　结 论

通过对含有压电传感／作动器智能太阳翼结构
的动力学建模，动力学特性分析和振动控制的研

究，得到如下结论：

１）建立精确的智能太阳翼模型需要考虑压电
传感／作动器机电耦合对结构刚度的贡献；
２）采用多点约束方式可以很好的处理空间梁

单元与板单元公共节点自由度的不协调问题，可将

该方法推广应用到其它单元节点自由度协调问题

的处理．
３）压电传感／作动器在太阳翼表面的配置位

置、数目等，对结构动力特性和振动控制效果均有

重要的影响．应根据具体情况进行配置优化．
４）采用速度负反馈和线性二次型最优控制器

（ＬＱＲ）均能抑制太阳翼的初位移扰动，但 ＬＱＲ的
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控制效果明显优于简单的速度负反馈．

图５　最优控制作用下智能太阳翼

末端位移（ａ）及作动器控制电压（ｂ）曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔｉｐｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ（ａ）ａｎｄａｃｔｕａｔｏｒｓ＇ｖｏｌｔａｇｅｓ（ｂ）ｏｆ

ｔｈｅｓｍａｒｔｓｏｌａｒａｒｒａｙｗｉｔｈＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
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