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摘要　 电动太阳风帆（简称电动帆）是一种利用太阳风动能冲力飞行的新兴无质损飞行器．针对电动帆传统

推力模型中忽略了姿态对推力幅值影响的问题，本文推导得出了一种解析形式的改进推力模型，并与最新

的多项式拟合改进推力模型进行了对比．对比结果显示两种改进推力模型数值结果很接近，但本文的解析改

进推力模型形式更简单．为了重新评估电动帆在深空探测中的性能，以地球至火星的飞行任务为算例，分别

采用传统推力模型和解析改进推力模型进行了电动帆轨迹优化仿真．仿真结果显示，在相同特征加速度情况

下，采用改进解析推力模型完成任务所需时间，大于采用传统推力模型所用时间．上述现象的原因在于传统

推力模型中忽略了姿态改变对推力加速度大小的影响，并高估了电动帆所能产生的最大推进角．

关键词　 电动帆，　 改进推力模型，　 深空探测，　 轨迹优化
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引言

电动帆是由芬兰学者 Ｊａｎｈｕｎｅｎ 于 ２００４ 年提出

的一种无质损的推进方式［１］ ．与太阳帆不同的是，
电动帆的动力来源不是太阳光压，而是太阳风带电

粒子的动能冲力，其飞行原理示意图如图 １ 所示．
电动帆由很多根长而细的柔性金属链所组成，这些

金属链通过飞行器自旋展开．空间飞行器上的太阳

能电子枪向外喷射电子，使金属链始终保持在高度

的正电位，这些带电的金属链会排斥太阳风正电粒

子，从而利用太阳风的动能冲力推动空间飞行器驶

向目标方向．由于电动帆能够利用太阳风的动能冲

力飞行而不需要消耗推进剂，因此电动帆非常适用

于长期的空间飞行任务［２，３］ ．
欧盟第七框架协议资助电动帆项目组数百万

欧元开展理论研究及原型样机研制．美国航空航天

局（ＮＡＳＡ）马歇尔航天中心也正在实施 ＨＥＲＴＳ（太
阳风静电高速运输系统）计划，计划将电动帆应用

于太阳风层顶的探测．电动帆的飞行原理已经经过

空间飞行测试（ＥＳＴＣｕｂｅ⁃１ 卫星），其原型样机的测

试将在未来的几年内完成（Ａａｌｔｏ⁃１ 卫星［４，５］，如图 ２

所示）． 目前，国内已有航天科技集团五院 ５０２
所［６，７］、北京理工大学［８］ 和哈尔滨工业大学［９，１１］ 等

正在开展相关的研究工作．
近年来，电动帆推力矢量数学模型方面的研究

得到了相关研究团体的关注．在电动帆的传统推力

模型中，忽略了电动帆姿态对推力标量的影响，并
假设电动帆的推进角为入射角的一半［１２］ ．针对此

图 １　 电动帆原理示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ ｓｋｅｔｃｈ ｏｆ ａｎ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｓａｉｌ
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图 ２　 电动帆原型样机 Ａａｌｔｏ⁃１ 试验卫星

Ｆｉｇ．２　 Ａａｌｔｏ⁃１ ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｔｅｓｔ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｓａｉｌ

问题，本文推导得出一种解析形式的改进推力模

型，并与最新的多项式拟合改进推力模型［１３］ 进行

了对比．另外，为了重新评估电动帆在深空探测中

的性能，以地球至火星飞行任务为算例，分别采用

传统推力模型和解析改进推力模型进行了电动帆

轨迹优化仿真，并以不同的特征加速度情况进行对

比分析．

１　 电动帆推力模型及对比

１．１　 坐标系及角度定义

本文所涉及到的参考系共三个，分别是日心黄

道参考系、轨道参考系和体参考系，如图 ３ 所示．日
心黄道参考系 ｏｓ －ｘｓｙｓｚｓ 的原点为太阳中心，正 ｘｓ

轴指向历元 Ｊ２０００．０ 时刻平春分点方向，正 ｚｓ 轴垂

直于 Ｊ２０００．０ 时刻黄道面并指向黄道北极方向，ｙｓ

轴与 ｘｓ 轴和 ｚｓ 构成右手系．轨道参考系 ｏｏ －ｘｏｙｏｚｏ
的原点位于电动帆航天器质心，正 ｚｏ 轴为太阳⁃电
动帆航天器的矢量方向，ｙｏ 轴与 ｚｏ 轴和日心黄道

参考系中的 ｚｓ 轴垂直，方向指向飞行运动方向，ｘｏ

轴与 ｙｏ 轴和 ｚｏ 构成右手系．电动帆体参考系 ｏｂ －
ｘｂｙｂｚｂ 的原点位于电动帆航天器质心，正 ｘｂ 轴沿着

１ 号金属链方向，正 ｚｂ 轴垂直于电动帆工作面，并
指向自旋角速度矢量方向，ｙｂ 与 ｘｂ 和 ｚｂ 构成右手

系．
如图 ３ 所示，太阳风入射角 αｎ 为太阳风入射

方向 ｚｏ 与电动帆回转体轴 ｚｂ 之间的夹角，推进锥

角 α 为推进加速度矢量 ａ 与电动帆回转体轴 ｚｂ 之

间的夹角，推进钟角 δ 为推进加速度矢量在 ｏｏｘｏｙｏ

平面内分量与 ｘｏ 轴之间的夹角．电动帆航天器在轨

道参考系下的姿态可以通过三个角进行描述，即
φ，θ 和 ψ 三个姿态角，由轨道参考系转换至体参考

系的姿态转换顺序为 ｘ（φ）－ｙ（θ）－ｚ（ψ），姿态旋转

矩阵为 Ａｂｏ（φ，θ，ψ） ．

图 ３　 参考系及角度示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｆｒａｍｅ ａｎｄ ａｎｇｌｅｓ

１．２　 传统推力模型

在意大利比萨大学 Ｍｅｎｇａｌｉ 教授提出的电动帆

传统推力模型［１２］ 中，忽略了电动帆姿态对推力标

量的影响，即假设在电动帆工作面与太阳风入射方

向不垂直时，推力幅值不变．实际上电动帆与太阳

帆一样，不只推力的方向由帆体姿态所决定，推力

大小也一定程度上取决于帆体相对太阳风速度方

向的姿态，原因是当电动帆帆体平面相对太阳风粒

子运动方向产生角度变化时，太阳风粒子与带电金

属量的动量交互效率将发生改变，从而最终影响推

力的大小．另外，传统推力模型中还假设推进锥角 α
近似等于太阳风入射角 αｎ 的一半，即 α≃αｎ ／ ２．传
统推力模型中电动帆推力矢量 ａ 在轨道参考系 ｏｏ－
ｘｏｙｏｚｏ 下可写为：

ａ＝κａ

ｒ
ｒ

ｓｉｎ（αｎ ／ ２）ｃｏｓδ

ｓｉｎ（αｎ ／ ２）ｓｉｎδ

ｃｏｓ（αｎ ／ ２）
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ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１）
其中 ａ为电动帆的特征加速度，即电动帆距离太

阳 ｒ ＝ １ＡＵ 处所能产生的最大加速度值；κ∈［０，
１］为电动帆推力开关系数，可以通过电子枪调整金

属链电压来调整电动帆整体的推力．
为了表征太阳风入射角对推力大小的影响，引

入无量纲加速度 γ，其表达式为：

γ≜ ‖ａ‖
ａ（ ｒ ／ ｒ）

（２）

由等式（１）可知，电动帆传统推力模型中无量

纲加速度 γ≜１，即假设推力大小不受姿态的影响．

２５１
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１．３　 多项式改进推力模型

为了讨论太阳风入射角 αｎ 对推进锥角 α 和推

力大小 γ 的影响，日本学者 Ｙａｍａｇｕｃｈｉ 和 Ｙａｍａｋａ⁃
ｗａ［１３］通过部分实验和数学仿真的方法，以多项式

拟合的形式得出了太阳风入射角 αｎ 与推进锥角 α
的关系式（等式 ３）和太阳风入射角 αｎ 与推力大小

γ 的关系式（等式 ４） ．意大利学者 Ｑｕａｒｔａ［１４］ 在此模

型基础上采用间接优化方法得出了多组优化轨迹：
α＝ ｂ６α６

ｎ＋ｂ５α５
ｎ＋ｂ４α４

ｎ＋ｂ３α３
ｎ＋ｂ２α２

ｎ＋ｂ１αｎ＋ｂ０ （３）
γ＝ ｃ６α６

ｎ＋ｃ５α５
ｎ＋ｃ４α４

ｎ＋ｃ３α３
ｎ＋ｃ２α２

ｎ＋ｃ１αｎ＋ｃ０ （４）
其中 ｂｋ（ｋ ＝ ０，１，…，６）和 ｃｋ（ｋ ＝ ０，１，…，６）是多项

式拟合系数，如表 １ 所示．
表 １　 多项式拟合系数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ ｆｉｔｔｉｎｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｋ ０ １ ２ ３ ４ ５ ６

ｂｋ ０．０００
４．８５３×
１０－１

３．６５２×
１０－３

－２．６６１×
１０－４

６．３２２×
１０－６

－８．２９５×
１０－８

３．６８１×
１０－１０

ｃｋ １．０００
６．９０４×
１０－５

－１．２７１×
１０－４

７．０２７×
１０－７

－１．２６１×
１０－８

１．９４３×
１０－１０

－５．８９６×
１０－１３

１．４　 解析改进推力模型

在本文作者前期的研究［１５］ 中，以电动帆单根

带电金属链推力模型为基础，采用有限傅里叶级数

加和方法，推导得出了考虑电动帆姿态影响的推力

矢量模型，在轨道参考系 ｏｏ－ｘｏｙｏｚｏ 下的表达式为：

　 　 ａ＝κａ

ｒ
ｒ

ｃｏｓφｓｉｎθｃｏｓθ
－ｓｉｎφｃｏｓφｃｏｓ２θ
ｃｏｓ２φ ｃｏｓ２θ＋１

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（５）

其中 φ 和 θ 为体参考系相对轨道系的姿态角（定义

见 ２．１ 节） ．由姿态角角度定义可知，太阳风入射角

αｎ 的余弦、推进钟角 δ 的正弦和余弦可以写作如

下形式：
ｃｏｓαｎ ＝ ０ ０ １[ ] ·（Ａｏｂ（φ，θ，ψ）· ０ ０ １[ ] Ｔ）

＝ ｃｏｓφｃｏｓθ （６）
ｃｏｓδ ＝ １ ０ ０[ ] ·

ｄｉａｇ（１ １ ０）·Ａｏｂ（φ，θ，ψ）· ０ ０ １[ ] Ｔ

ｄｉａｇ（１ １ ０）·Ａｏｂ（φ，θ，ψ）· ０ ０ １[ ] Ｔ

＝ｓｉｎθ ／ ｓｉｎαｎ （７）
ｓｉｎδ＝ ０ １ ０[ ] ·

ｄｉａｇ（１ １ ０）·Ａｏｂ（φ，θ，ψ）· ０ ０ １[ ] Ｔ

ｄｉａｇ（１ １ ０）·Ａｏｂ（φ，θ，ψ）· ０ ０ １[ ] Ｔ

＝ －ｃｏｓθｓｉｎφ ／ ｓｉｎαｎ （８）
将等式（６）－等式（８）带入等式（５），可得到以

太阳风入射角 αｎ 和推进钟角 δ 描述的推力模型：

ａ＝

ａｘ

ａｙ

ａｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝κａ

ｒ
ｒ

ｃｏｓαｎｓｉｎαｎｃｏｓδ ／ ２

ｃｏｓαｎｓｉｎαｎｓｉｎδ ／ ２

（ｃｏｓ２αｎ＋１） ／ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（９）

由图 ３ 可知，推进锥角 α 的余弦可写成如下形

式：

ｃｏｓα＝
ａｚ

‖ａ‖
＝

（ｃｏｓ２αｎ＋１） ／ ２

（ｃｏｓαｎｓｉｎαｎｃｏｓδ ／ ２） ２＋（ｃｏｓαｎｓｉｎαｎｓｉｎδ ／ ２） ２＋（（ｃｏｓ２αｎ＋１） ／ ２） ２
（１０）

　 　 化简等式（１０）后，可得到推进锥角 α 与太阳

风入射角 αｎ 的解析关系式：

α＝ｃｏｓ－１ ｃｏｓ２αｎ＋１

３ｃｏｓ２αｎ＋１
（１１）

参考 γ 的定义（等式（２）），可得到无量纲加速

度 γ 与太阳风入射角 αｎ 的解析关系式：

γ＝ １
２

３ｃｏｓ２αｎ＋１ （１２）

１．５　 推力模型对比

推进锥角 α 与太阳风入射角 αｎ 的关系如图 ４

所示，上述的三个推力模型在 αｎ∈［０°，２０°］区间

内能够很好地重合，说明传统推力模型的推进锥角

假设 α≃αｎ ／ ２ 在小太阳风入射角的情况下是适用

的．但随着太阳风入射角的增加，Ｙａｍａｇｕｃｈｉ 得到的

多项式改进模型和本文得到的解析改进模型都表

现出了非常显著的非线性变化行为．本文所得到的

推力模型在 αｎ ＝ ５４．７５°时，推进锥角 α 达到最大值

１９．４７°．
无量纲加速度 γ 与太阳风入射角 αｎ 的关系如

图 ５ 所示，在两种改进的推力模型中无量纲加速度

γ 随着太阳风入射角 αｎ 的增大而单调减小，并在

αｎ ＝ ９０°时达到最小 γ ＝ ０．５．另外，本文还对无量纲

加速度径向分量（ ｚｏ 轴分量）和切向分量（ｏｏｘｏｙｏ 平

面内分量）进行了对比，如图 ６ 和图 ７ 所示．两种改

进推力模型的无量纲径向加速度 γｒ 和无量纲切向

加速度 γｔ 均小于传统模型的估计值．另外，由图 ４～
图 ７ 可知，本文的解析改进推力模型与多项式改进

推力模型数值结果很接近，但本文的解析模型形式

更简单．
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图 ４　 推进锥角 α 与太阳风入射角 αｎ 的关系

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔ ｃｏｎｅ ａｎｇｌｅ

α ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎｅｄ ａｎｇｌｅ αｎ

图 ５　 无量纲加速度 γ 与太阳风入射角 αｎ 的关系

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

γ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎｅｄ ａｎｇｌｅ αｎ

图 ６　 径向无量纲加速度 γｒ 与太阳风入射角 αｎ 的关系

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｒａｄｉａｌ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

γｒ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎｅｄ ａｎｇｌｅ αｎ

２　 电动帆地球至火星轨迹优化及对比分析

为了重新评估电动帆在深空探测中的性能，本

文以地球至火星的飞行任务为算例，分别采用传统

推力模型和解析改进推力模型进行电动帆轨迹优

图 ７　 切向无量纲加速度 γｔ 与太阳风入射角 αｎ 的关系

Ｆｉｇ．７　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

γｔ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎｅｄ ａｎｇｌｅ αｎ

图 ８　 不同特征加速度下的地球⁃火星过渡时间

Ｆｉｇ．８　 Ｅａｒｔｈ⁃Ｍａｒｓ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

化仿真．在电动帆航天器地球至火星轨迹优化问题

中，优化性能指标为飞行时间最优；在边界约束方

面，假设电动帆航天器在初始时刻位于地球逃逸抛

物线轨迹上，且逃逸剩余能量为零，并考虑了真实

星历约束．所采用的方法为一种结合遗传算法和高

斯伪谱法的混合优化方法［９］，能够在无任何初值猜

测的情况下完成电动帆航天器飞行轨迹的优化，避
免了单纯高斯伪谱法初值赋值繁琐的问题．

以不同特征加速度下电动帆自地球至火星的

过渡轨迹进行优化仿真，考虑的特征加速度范围为

０．５～１．１ｍｍ ／ ｓ２，每个仿真之间的特征加速度间隔为

０．１ｍｍ ／ ｓ２，基于传统推力模型和解析改进推力模型

优化得出的飞行时间与特推力模型进行优化仿真，
电动帆航天器特征加速度越大，完成过渡所需要的

飞行时间均越短．这说明电动帆的推进能力越强，
完成任务所需的飞行时间也就越短．

而两者之间不同的是，基于电动帆改进推力模

型优化得出的飞行时间要大于基于传统模型优化

得出的飞行时间．出现这种现象的原因一共有两
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点：①传统推力模型中忽略了姿态改变对推力加速

度大小的影响，假定即使帆体平面与太阳风粒子速

度方向不垂直时，动量交换效率依然不会减弱；
②传统模型中估计得出的最大推进锥角 αｍａｘ假定

为 ３５°，比改进推力模型计算得出的最大推进锥角

αｍａｘ ＝ １９．４７°大，即传统推力模型高估了电动帆的

切向推进能力．

３　 结论

本文针对电动帆传统推力模型中忽略姿态对

推力幅值影响的问题，在原有基础上推导得出了一

种解析形式的电动帆改进推力模型，并与最新提出

的多项式拟合改进推力模型进行了对比．对比结果

显示：①传统推力模型的推进锥角假设在小太阳风

入射角的情况下是适用的，但随着太阳风入射角的

增大，估计偏差会越来越大；②两种改进推力模型

数值结果很接近，但本文的解析改进推力模型形式

更简单．另外，为了重新评估电动帆在深空探测中

的性能，本文以地球至火星的飞行任务为算例，分
别采用传统推力模型和解析改进推力模型进行了

电动帆轨迹优化仿真．仿真结果显示，在相同特征

加速度情况下采用改进解析推力模型完成任务所

需时间大于采用传统推力模型所用时间．分析结果

认为，出现上述现象的原因在于传统推力模型中忽

略了姿态改变对推力加速度大小的影响，且高估了

电动帆所能产生的最大推进角．
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