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航天器柔性附件对其驱动机构的干扰研究

许光浩　洪嘉振　刘铸永
（上海交通大学工程力学系，上海　２００２４０）

摘要　带柔性附件的航天器在进行轨道机动或姿态调整等大范围运动时，柔性附件的弹性振动与航天器大

范围运动的刚柔耦合作用将会对驱动机构产生一定的干扰．首先利用单向递推组集建模方法建立了带柔性

附件的航天器的动力学模型，然后研究了航天器不同工况变轨时由于柔性附件的弹性振动与航天器大范围

运动的刚柔耦合作用对驱动机构所产生的干扰，最后结合变轨条件和柔性附件的固有特性，具体地分析了

干扰的作用机理．

关键词　柔性附件，　单向递推，　刚柔耦合，　干扰

引言

随着航天技术的发展，航天器的结构越来越复

杂，规模也越来越大，而且通常带有多个大型柔性

部件，如大型太阳电池阵、大型空间天线等．在轨运
行航天器常常会进行轨道转移，大角度姿态机动以

及其柔性附件的大角度机动等［１－２］，这类刚体运动

可能激起其柔性附件的大幅度弹性变形运动，且这

两种运动相互耦合，使这种航天器的动力学行为非

常复杂．这不仅会影响航天器的姿态指向精度和控
制的稳定性［３－５］，而且可能危及航天器所执行的任

务的成败．航天器柔性附件对其驱动机构的干扰是
指在柔性附件的弹性振动与航天器大范围运动的

刚柔耦合作用下，为保证柔性附件和航天器的正常

运转，驱动机构所需提供的附加驱动力．通过地面
试验获得这种耦合作用对驱动机构产生的干扰比

较困难，因此借助数值仿真来分析就显得极为必

要．
本文首先利用单向递推组集建模方法建立了

带柔性附件的航天器的动力学模型［６］，然后研究了

航天器变轨时由于柔性附件的弹性振动与航天器

大范围运动的刚柔耦合作用对驱动机构所产生的

干扰，最后结合变轨条件和柔性附件的固有特性，

具体地分析了干扰的作用机理，为航天器的总体设

计控制系统设计和减小航天器的振动提供了参考

依据［７－１３］．

１　带柔性附件的航天器动力学模型

图１所示为带柔性附件的航天器简化动力学
模型，主体部分为 Ｂ１，假设为刚体，两块太阳帆板

分别为Ｂ２和Ｂ３，假设为柔性体，
→ｖ为飞行方向，（ｘ

ｙｚ）为惯性坐标系，主体部分和太阳帆板本体坐标
系都建立在各自质心［７］．主体部分和惯性坐标系之
间由虚铰连接，和太阳帆板之间由旋转铰连接．

图１　航天器动力学模型

Ｆｉｇ．１　Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

对于整个航天器系统，用集中质量有限元将柔

性体Ｂｉ离散，质心的绝对矢径记为
→ｒｉ，考虑物体 Ｂｉ

上第ｋ个节点，未变形时相对质心的矢径记为→ρｋｉ０，

设该节点平移变形矢量为
→ｕｋｉ，采用模态坐标描

述［６］，有
→ｕｋｉ＝

→Φｋｉａｉ （１）

式中
→Φｋｉ与ａｉ分别是柔性体 Ｂｉ上节点 ｋ的平移模

态矢量阵与Ｂｉ的模态坐标阵．
节点ｋ的绝对矢径可表示为
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ｒ→ｋｉ＝ｒ
→
ｉ＋ρ

→ｋ
ｉ０＋Φ

→ｋ
ｉａｉ （２）

根据速度变分原理，物体 Ｂｉ的速度变分形式
的动力学方程为

∑
ｎ

ｋ＝１
δｒｋＴｉ（－ｍ

ｋ
ｉ̈ｒ
ｋ
ｉ＋Ｆ

ｋ
ｉ）－δε

ｋＴ
ｉσ

ｋ
ｉ ＝０ （３）

式中Ｆｋｉ为作用于节点ｋ的外力，ε
ｋ
ｉ与σ

ｋ
ｉ分别为第

ｋ单元的应变与应力．
令

ｖｉ＝［ｒ
Ｔ
ｉ　ω

Ｔ
ｉ　ａ

Ｔ
ｉ］
Ｔ （４）

它具有速度量纲，是由物体 Ｂｉ本体坐标系的
绝对速度、绝对角速度以及Ｂｉ的模态速度组成，利
用上式将式（３）进一步转化得到单个柔性体的动
力学方程

δｖＴｉ（－Ｍ
ｉｖｉ－ζ

ｉ＋ｆｏｉ－ｆｕｉ）＝０ （５）

式中Ｍｉ、ζｉ、ｆｏｉ、ｆｕｉ分别为物体 Ｂｉ相应的质量阵、惯
性力阵、外力阵与变形力阵．

利用铰的广义坐标和物体的模态坐标来描述

物体Ｂｉ的位形，定义

ｙｉ＝［ｑ
Ｔ
ｉ　ａ

Ｔ
ｉ］
Ｔ （６）

由铰和铰作用点的运动可以得到铰所连接的

两个物体间速度和加速度的关系，由邻接物体间的

运动学递推关系可以得到物体的绝对速度和绝对

加速度与铰的广义坐标和物体的模态坐标的速度

和加速度的关系［６］

ｖｉ＝Ｇｉ０ｖ０＋ ∑
ｋ：ＢｋＢｉ；ｋ≠０

Ｇｉｋｙｋ　（ｉ＝１，…，Ｎ）

（７）

ｖｉ＝Ｇｉ０ｖ０＋ ∑
ｋ：ＢｋＢｉ；ｋ≠０

（Ｇｉｋ̈ｙｋ＋ｇｉｋ）　（ｉ＝１，…，Ｎ）

（８）
其中，ｖ０与ｖ０分别为根物体 Ｂ０的绝对速度与绝对
加速度，Ｇｉ０、Ｇｉｋ和ｇｉｋ为转化矩阵，均具有递推型．

将式（７）与式（８）中各个矩阵式分别合并得
到如下矩阵式

ｖ＝Ｇ０ｖ０＋Ｇｙ （９）
ｖ＝Ｇ０ｖ０＋Ｇ̈ｙ＋ｇ１Ｎ （１０）

其中

ｖ＝［ｖＴ１… ｖ
Ｔ
Ｎ］
Ｔ （１１）

Ｇ０ ＝［Ｇ
Ｔ
１０… Ｇ

Ｔ
Ｎ０］

Ｔ （１２）

Ｇ＝

Ｇ１１ … Ｇ１Ｎ
 

ＧＮ１ … Ｇ











ＮＮ

（１３）

ｇ＝

ｇ１１ … ｇ１Ｎ
 

ｇＮ１ … ｇ











ＮＮ

（１４）

１Ｎ为元素为１的Ｎ阶列向量．由式（９），可得速度的
变分式为

Δｖ＝ＧΔｙ （１５）
从而建立了所有物体的绝对速度和绝对加速度与

系统广义坐标（由各铰的广义坐标与各柔性体的模

态坐标组成）的速度与加速度的关系．
为推导方便，将式（５）改写为

δｖＴｉ（－Ｍ
ｉｖｉ＋ｆｉ）＝０ （１６）

式中

ｆｉ＝－ζ
ｉ＋ｆ０ｉ－ｆｕｉ （１７）

对于由Ｎ个物体构成的个航天器，系统的动力
学方程为

∑
Ｎ

ｉ＝１
δｖＴｉ（－Ｍ

ｉｖｉ＋ｆｉ）＋ΔＰ＝０ （１８）

式中ΔＰ为系统内非理想约束力所做的虚功率．
利用式（１１），且定义
Ｍ ＝ｄｉａｇ（Ｍ１，…，ＭＮ） （１９）

ｆ＝［ｆＴ１… ｆ
Ｔ
Ｎ］
Ｔ （２０）

式（１８）可表示为
ΔｖＴ（－Ｍｖ＋ｆ）＋ΔＰ＝０ （２１）

如果系统内约束力都为理想约束力，上式进一步转

化为

ΔｖＴ（－Ｍｖ＋ｆ）＝０ （２２）
将式（１０）和（１５）带入上式，整理得

ΔｙＴ（－Ｚ̈ｙ＋ｚ）＝０ （２３）
其中

Ｚ＝ＧＴＭＧ （２４）
ｚ＝ＧＴ（ｆ－Ｍｇ１Ｎ －ＭＧ０ｖ０） （２５）
由于该系统的广义速度的变分是独立的，最终

得到整个系统微分形式的动力学方程为

Ｚ̈ｙ＝ｚ （２６）

２　航天器柔性附件对其驱动机构的干扰

航天器的柔性附件对其驱动机构的干扰是指

航天器在进行轨道机动或姿态调整等大范围刚体

运动时，由于柔性附件的弹性振动与航天器大范围

运动的刚柔耦合作用，为保证柔性附件和航天器的

正常运转，驱动机构所需提供的附加驱动力．
以某型号飞船为例，整个系统由主体部分和两

４２１
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块太阳帆板组成，主体部分近似为立方体，做刚体

处理，太阳帆板近似为匀质板，做柔性体处理，各部

分结构参数如表１所示．

表１　飞船的结构参数

Ｔａｂｌｅ１　 Ｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄａｔａｆｏｒｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｄａｔａ
Ｌｅｎｇｔｈｏｆｍａｉｎｂｏｄｙｐａｒｔ ２ｍ
Ｍａｓｓｏｆｍａｉｎｂｏｄｙｐａｒｔ ９×１０３ｋｇ

Ｉｎｅｒｔｉａｔｅｎｓｏｒｏｆｍａｉｎｂｏｄｙｐａｒｔ ｄｉａｇ（７，５０，５０）×１０３ｋｇ·ｍ２

Ｌｅｎｇｔｈｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ ６ｍ
Ｗｉｄｔｈｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ ２ｍ
Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ ０．０５
Ｍａｓｓｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ ７０ｋｇ

Ｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ １×１０１０Ｐａ
Ｐｏｉｓｓｏｎｒａｔｉｏｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ ０．３

太阳帆板用有限元方法做模态分析［８］，保留前

１０阶模态，各阶模态对应的频率和振型如表２所
示．

表２　太阳帆板前１０阶模态的频率及振型

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｆｉｒｓｔ１０ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓａｎｄｍｏｄａｌ

ｓｈａｐｅｓｏｆｓｏｌａｒａｒｒａｙ

ＭｏｄａｌｏｒｄｅｒＦｒｅｑｕｅｎｃｙ／Ｈｚ Ｍｏｄａｌｓｈａｐｅ
１ ０．１６２９２ Ｂｅｎｄｉｎｇ１ｉｎｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
２ １．００７９４ Ｂｅｎｄｉｎｇ２ｉｎｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
３ １．０８５９０ Ｔｗｉｓｔｉｎｇ１ｒｏｕｎｄｘａｘｉｓ
４ ２．８０３６４ Ｂｅｎｄｉｎｇ３ｉｎｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
５ ３．３４９１５ Ｔｗｉｓｔｉｎｇ２ｒｏｕｎｄｘａｘｉｓ
６ ５．４５９３１ Ｂｅｎｄｉｎｇ４ｉｎｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
７ ５．８７５４３ Ｔｗｉｓｔｉｎｇ３ｒｏｕｎｄｘａｘｉｓ
８ ６．０７９２２ Ｂｅｎｄｉｎｇ１ｉｎｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
９ ８．８１１５４ Ｔｗｉｓｔｉｎｇ３ｒｏｕｎｄｘａｘｉｓ
１０ ８．９３０５２ Ｂｅｎｄｉｎｇ５ｉｎｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

飞船在轨运行，某时刻开始变轨，由于变轨时

间较短，飞船可近似做直线运动，设此时的加速度

为１ｍ／ｓ２，两块太阳帆板匀速转动，角速度为０．１０／
ｓ，现研究飞船在不同的变轨条件下太阳帆板对驱
动机构的干扰．

当太阳帆板的初始角度 θ０＝０
０即帆板所在的

平面与飞船加速度方向平行时，采用帆板的前７阶
和前８阶模态进行计算，得到帆板对其驱动机构的
干扰力矩如图２所示，当太阳帆板的初始角度θ０＝

９００即帆板所在的平面与飞船加速度方向垂直时，
采用帆板的前１阶和前８阶模态进行计算，得到帆
板对其驱动机构的干扰力矩如图３所示．

为了分析航天器在不同的变轨条件下帆板对

驱动机构的干扰力矩的性质，对上面两种变轨条件

下采用帆板的前８阶模态计算得到的结果进行傅
里叶分析，得到其频谱图如图４、图５所示．

图２　帆板对驱动机构的干扰力矩曲线１（θ０＝００）

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇｔｏｒｑｕｅｏｎｔｈｅｄｒｉｖｉｎｇ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｆｏｒθ０＝００

图３　帆板对驱动机构的干扰力矩曲线２（θ０＝９００）

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇｔｏｒｑｕｅｏｎｔｈｅｄｒｉｖｉｎｇ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｆｏｒθ０＝９００

图４　干扰力矩的频谱图１（θ０＝００）

Ｆｉｇ．４　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇｔｏｒｑｕｅｆｏｒθ０＝００

从图２和图３可以看出，由于太阳帆板弹性振
动与飞船大范围运动的刚柔耦合作用，将对帆板的

驱动机构产生一定的干扰，为保证帆板正常运转，

驱动机构应提供的额外的驱动力．从图２采用前７
阶模态和前８阶模态分别计算得到的结果对比可
以看出，当帆板所在的平面与飞船加速度方向平行

时，帆板对驱动机构的干扰主要体现在第８阶模态

５２１
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上，而此干扰力矩的频谱图（图４）对应的频率为ｆ１
＝６．０８Ｈｚ（不考虑零频），与表２中帆板第８阶模
态对应的频率恰好吻合，结合其对应的振型考虑，

此时飞船加速度方向与此振型方向一致，恰好说明

了第８阶模态的振动起主要干扰作用．同样，从图
３采用前１阶模态和前８阶模态分别计算得到的
结果对比可以看出，当帆板所在的平面与飞船加速

度方向垂直时，帆板对驱动机构的干扰主要体现在

第１阶模态上，而此干扰力矩的频谱图（图５）对应
的频率为ｆ２＝０．１６３Ｈｚ（不考虑零频），与表２中帆
板第１阶模态对应的频率恰好吻合，结合其对应的
振型考虑，此时飞船加速度方向与此振型方向一

致，也恰好说明了第１阶模态的振动起主要干扰作
用．

图５　干扰力矩的频谱图２（θ０＝９００）

Ｆｉｇ．５　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇ

ｔｏｒｑｕｅｆｏｒθ０＝９００

３　结论

本文利用单向递推组集建模方法建立了带柔

性附件的航天器的动力学模型，以某型号飞船为

例，研究了不同的变轨条件下，由于柔性附件的弹

性振动与航天器大范围运动的刚柔耦合作用对帆

板驱动机构所产生的干扰，最后通过不同模态计算

所得到的结果进行对比，并结合变轨条件和柔性附

件的固有特性，分析了干扰力矩的作用机理，当飞

船的加速度方向与帆板某些模态的振动方向比较

接近时，此方向对应的主模态的振动起主要干扰作

用．这不仅为航天器的总体设计和控制系统设计提
供了参考依据，而且对如何更好的减小航天器的振

动也有一定的指导意义．
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