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摘要　 电动太阳风帆（简称电动帆，Ｅ⁃ｓａｉｌ）是一种新兴的利用太阳风动能产生冲力，实现无工质消耗的空间

推进技术．本文考虑由两颗微小卫星通过导线连接构成的电动帆系统，关注传统电动帆推力模型研究中忽略

的电动帆姿态对推力的影响，采用旋转电动帆“哑铃”模型假设进行动力学建模．最后，针对日心非开普勒轨

道环境开展算例仿真，计入太阳风库仑力摄动的影响，分析电动帆的推进性能指标．仿真结果表明，电动帆推

进效率主要由导线长度、导线电势、卫星质量和相对于飞行方向的俯仰角决定．
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ＤＯＩ：　 １０．６０５２ ／ １６７２⁃６５５３⁃２０１９⁃０１８

引言

电动帆的概念首先由芬兰研究员 Ｊａｎｈｕｎｅｎ 在

地磁帆启发下于 ２００４ 年提出［１］ ．作为一种无工质

消耗的空间推进方式，与地磁帆［２］ 不同的是，电动

帆不需要通过构造人工磁场产生推力；与更为人熟

知的太阳帆［３］相比，电动帆利用与太阳风中高速运

动的带电粒子动量交换产生推力，而不是太阳光

压．电动帆同时具备了比同等性能太阳帆质量轻、
推力大、推力衰减慢、姿态易调节等优势．传统电动

帆航天器结构及飞行原理如图 １ 所示，其结构主要

由数十上百根长度为 １０ｋｍ 至 ２０ｋｍ 的细长导线构

成，形态与传统的绳系卫星相似［４］ ．这些导线通过

中心航天器自旋展开，航天器上加载的电子枪向外

喷射电子，使导线始终处于较高的正电势［５］ ．在导

线电场影响范围内，通过排斥来自太阳风的高速正

电粒子实现动量交换，从而推动航天飞行器完成空

间飞行任务．
鉴于这一推进方式在深空探测领域的巨大潜

力，２０１０ 年末，欧盟组织召开电动帆项目启动会

议，于 ２０１３ 年完成了电动帆原理样机（ＥＳＴＣｕｂｅ⁃１
卫星）的研制［６，７］，但其在轨工作过程中，释放导线

失败．美国宇航局 （ＮＡＳＡ） 在创新先进概念项目

（ＮＩＡＣ）资助下开展了电动帆技术的开发与测试工作．

图 １　 传统电动帆结构及飞行原理

Ｆｉｇ．１　 Ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｓｏｌａｒ ｓａｉｌ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

其中， 一 期 “ 日 球 层 顶 静 电 快 速 运 输 系 统 ”
（ＨＥＲＴＳ）计划，用于太阳风顶层探测［８］ ． ２０１５ 年，
ＮＡＳＡ 授予 Ｊａｎｈｕｎｅｎ 团队第二阶段创新先进概念

奖，将电动帆推进技术研究列为二期 ＮＩＡＣ 计划的

研究项目之一．其中，概念技术示范任务（ＴＤＭ）计
划在地球磁层外，利用两颗微小卫星释放展开总长

度为 １６ｋｍ 的导线，用来验证电动帆航天器推进原

理并监测太阳活动对太空环境的影响［９］（如图 ２）．
电动帆发展至今，学者们针对电动帆推力矢量

模型和空间任务轨道动力学及控制问题进行了广

泛研究．例如，Ｍｅｎｇａｌｉ 和 Ｑｕａｒｔａ 等人以火星探测和

太阳系外探测等任务为背景，采用间接优化算法对
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不同性能等级电动帆的探测轨迹进行优化［１０－１２］；
Ｎｉｃｃｏｌａｉ 等针对日心悬浮非开普勒轨道保持展开研

究，对探测日心极地活动具有重要意义［１３，１４］ ．但是，
以上研究并未考虑电动帆姿态对推力幅值的影响．
在国内，也有齐乃明与霍明英等人对电动帆姿轨耦

合动力学［１５］和推力模型优化［１６，１７］等问题做了深入

分析，即针对不同飞行任务的航天器姿态要求，通
过反馈线性化求得实现目的姿态所需的控制力矩，
采用序列二次规划方法寻优，获得实时导线电压分

布策略．但是，为解决更一般性的电动帆控制问题，
其飞行原理和推进效率验证、姿态控制器设计和精

确推力模型等研究依然必不可少．

图 ２　 ＴＤＭ 电动帆概念航天器

Ｆｉｇ．２　 ＴＤＭ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｓｏｌａｒ ｓａｉｌ

本文将参照 ＴＤＭ 任务的实际电动帆航天器结

构，研究由两颗微小卫星通过长导线连接构成的电

动帆系统．特别地，关注电动帆在运动过程中的自

旋运动，考虑传统研究中忽略的电动帆姿态对推力

矢量的影响．基于“哑铃”模型进行动力学建模，计
入太阳风库仑力摄动影响，以日心非开普勒轨道环

境为算例，分析旋转电动帆的推进性能．同时，为电

动帆推进技术的后续发展提供一定的理论依据和

技术基础．

１　 电动帆系统动力学建模

假设电动帆航天器主要由质量为 ｍ１ 和 ｍ２ 的

两个微小卫星及连接两卫星的两根质量为 ｍｔ 的均

质细长导线构成．其中，导线间通过绝缘中心枢纽

连接．本文涉及到的参照坐标系包括 Ｊ２０００ 日心黄

道参考系、轨道参考系和体轴参考系，如图 ３ 所示．
其中，Ｊ２０００ 日心黄道参考系 Ｏ１－ＸＹＺ 的原点 Ｏ１ 位

于太阳中心．Ｘ 轴指向历元 Ｊ２０００ 时刻春分点方向，
Ｚ 轴垂直于黄道平面并指向黄道北极方向，Ｙ 轴与

Ｘ 轴和 Ｚ 轴构成右手正交坐标系．

图 ３　 参照坐标系及角参数示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｆｒａｍｅ ａｎｄ ａｎｇｕｌａｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌｉｎｇ

轨道参考系 Ｏ２－ｘｙｚ 的原点 Ｏ２ 位于系统质心．ｘ
轴由日心指向系统质心方向，ｙ 轴指向系统飞行方

向，ｚ 轴由右手螺旋定则确定．
定义系统体轴参考系 Ｏ３－ｘｂｙｂｚｂ 由轨道坐标系

按照图 ３ 所示先后旋转 θ 和 φ 而得．三轴分别与系

统的三个转动惯量主轴重合，旋转矩阵由 Ａｂｏ（θ，φ）
确定．

航天器在轨运行的同时，绕系统中心做自旋运

动，并可借助自旋运动进行导线释放．通过将绝缘

中心枢纽设置于导线连接处，便于向两根导线提供

不同的电势．假设系统总质心始终位于日心轨道

上，且不计导线弹性，忽略绝缘中心枢纽质量．
针对电动帆在日心轨道上运行的实际情况，并

考虑到导线直径长度仅为 ２０ｍｍ 至 ５０ｍｍ 之间［１８］，
因此忽略太阳光压对导线的作用．综合以上考虑，

基于电动帆“哑铃”模型假设，将微小卫星视为质

点，考虑导线为质量均匀分布的刚性杆．在轨道坐

标系下，建立系统动力学方程为：
ｍａｔｏｔａｌ ＝Ｆｔｏｔａｌ＋Ｇ （１）

其中，ｍ＝ｍ１＋ｍ２ ＋２ｍｔ 为系统总质量；Ｇ 表示太阳

重力；Ｆｔｏｔａｌ ＝Ｆ１＋Ｆ２ 为系统受到的推力，而 Ｆ１ 和 Ｆ２

分别代表每根导线上产生的推力．
１．１　 非奇异轨道动力学方程

当前已知的天体轨道运动描述方法中，经常采

２８２
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用经典轨道要素进行建模分析．当轨道存在扰动

时，使用欧拉角描述轨道平面，会由于欧拉角的固

有奇异性，导致轨道倾角 ｉ＝ ０ 或 ｉ＝π， 以及偏心率

ｅ＝ ０（圆轨道）时，引起某些轨道要素震荡，对方程

积分运算产生困难．因此，为了避免这种奇异性，有
必要使用一组非奇异轨道要素 ｐ，ξ，η，ｈ，ｋ，Ｌ( ) Ｔ 进

行系统轨道动力学分析：
ｐ＝ａ（１－ｅ２），ξ＝ ｅｃｏｓ（ ω＋Ω），η＝ ｅｓｉｎ（ ω＋Ω）

ｈ＝ ｔａｎ（ ｉ
２
）ｃｏｓΩ，ｋ＝ ｔａｎ（ ｉ

２
） ｓｉｎΩ，Ｌ＝Ω＋ω＋ν

ì

î

í

ïï

ïï

（２）
其中，ａ，ｅ，ｉ，Ω，ω，ν 分别表示系统质心轨道半长

轴、轨道偏心率、轨道倾角、升交点黄道经度和近日

点幅角和真近点角．
采用 Ｇａｕｓｓ 形式轨道摄动方程［１９］：
ｐ′＝ ２ｗ－１ｐ χａｙ

ξ′＝ χ { ａｘｓｉｎＬ＋ （ｗ＋１）ｃｏｓＬ＋ξ[ ] ｗ－１ａｙ－

（ｈｓｉｎＬ－ｋｃｏｓＬ）ｗ－１ηａｚ }

η′＝ χ { －ａｘｃｏｓＬ＋ （ｗ＋１）ｓｉｎＬ＋η[ ] ｗ－１ａｙ＋

（ｈｓｉｎＬ－ｋｃｏｓＬ）ｗ－１ξａｚ }

ｈ′＝ χ（２ｗ） －１ｓ２ａｚｃｏｓＬ

ｋ′＝ χ（２ｗ） －１ｓ２ａｚｓｉｎＬ

Ｌ′＝ｗ２ζ＋ｗ－１ χ（ｈｓｉｎＬ－ｋｃｏｓＬ）ａｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（３）

式中，撇号表示对时间 ｔ 的导数；ａｘ、ａｙ、ａｚ 表示摄动

加速度在轨道坐标系下，三个主轴方向上的分量；
且有

ｗ＝ １＋ξｃｏｓＬ＋ηｓｉｎＬ， ｓ２ ＝ １＋ｈ２＋ｋ２ （４）
以及

ζ＝ μｓｐ
－３ ， χ＝ μｓ

－１ｐ （５）
其中，μｓ ＝ １．３２７５×１０２０表示太阳引力常数．

通过此种非奇异轨道要素表示的轨道摄动方

程，实现了将轨道摄动因素投影到轨道坐标系中

ｘ、ｙ、ｚ 三轴表示．便于研究摄动力下，长时间内轨道

要素变化．
１．２　 推力矢量模型

基于 Ｊａｎｈｕｎｅｎ 等人早期对电动帆工作机理的

研究［２０］，电动帆航天器单位长度导线产生的推力

可表达为：
ｄＦｉ

ｄｓ
＝ ０．１８ｍａｘ ０，Ｖｉ－Ｖω( )

ｒ
ｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ε０ｍｐｎ０ ｕＴ

ｉ （６）

其中，Ｖｉ 为第 ｉ 根导线电势，一般几千伏到几十千伏之

间；Ｖω 为太空中太阳风等离子体与带正电导线互相作

用的基础电势；ｒ为地球至太阳的距离，ｒ 为系统质

心到太阳的实时距离，即轨道半径；ε０ ＝８．８５４×１０－１２

Ｆ·ｍ－１为真空介电常数；ｍｐ ＝ １．６７×１０－２７ｋｇ 为太阳

风等离子体质量；ｎ０ ＝ ７．３×１０６ｍ－３为距离太阳 １ＡＵ
时的太阳风粒子浓度；ｕＴ

ｉ 表示太阳风矢量 ｕ 垂直

于导线的分量，如图 ４ 所示，则 ｕＴ
ｉ 在轨道参考系下

可被写为：
ｕＴ

ｉ ＝ｕ（ｓｉ×ｒ）×ｓｉ ＝ｕ ｒ－（ｓｉ·ｒ）ｓｉ[ ] （７）
式中，ｕ 为太阳风速度，一般取平均值 ４００ｋｍ·ｓ－１；
ｒ 为太阳风矢量；ｓｉ 为第 ｉ 根导线的单位方向矢量．
由参考系定义可知，太阳风方向矢量 ｒ 在轨道坐标

系下写为：
ｒ＝ ｅｘ ＝ １ ０ ０[ ] Ｔ （８）

图 ４　 太阳风矢量

Ｆｉｇ．４　 Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

假设由质量为 ｍ１ 的卫星释放展开的为第 １ 根

导线，质量为 ｍ２ 的卫星释放展开的为第 ２ 根导线，
则 体 轴 坐 标 系 下 导 线 方 向 为 ０ １ ０[ ] Ｔ 或

０ －１ ０[ ] Ｔ ．根据轨道坐标系至体轴坐标系的旋

转矩阵 Ａｂｏ（θ，φ）：

Ａｂｏ ＝
ｃｏｓθ －ｓｉｎθ ０

ｓｉｎθｃｏｓφ ｃｏｓθｃｏｓφ －ｓｉｎφ
ｓｉｎθｓｉｎφ ｃｏｓθｓｉｎφ ｃｏｓφ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

， Ａｏｂ ＝ＡＴ
ｂｏ

（９）
导线单位方向矢量 ｓｉ 在轨道坐标系下表示

为：
ｓ１ ＝ ｓｉｎθｃｏｓφ ｃｏｓθｃｏｓφ －ｓｉｎφ[ ] Ｔ，ｓ２ ＝ －ｓ１

（１０）

３８２
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由导线匀质连续性假设，将（６）式在整根导线上

积分，得第 ｉ 根导线可产生的推力矢量表达式：

Ｆｉ ＝ ｌσｉ

ｒ
ｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｒ－ ｓｉ·ｒ( ) ｓｉ[ ] ， ｉ＝ １，２ （１１）

其中，ｌ 为单根导线长度，且有

σｉ ＝ ０．１８ｍａｘ（０，Ｖｉ－Ｖω）ｕ ε０ｍｐｎ０ （１２）
表示距离太阳 １ＡＵ 时，第 ｉ 根电动帆导线单位长度

推力 ｄＦｉ ／ ｄｓ 的最大模量．
由（１１）和（１２）式可以看出，电动帆推力矢量主

要由三部分决定，即外部太阳风环境 ｕ（ε０ｍｐｎ０）
１
２

项；电动帆系统决定的 ｌ 和 ｍａｘ（０，Ｖｉ－Ｖω）项；以及

电动帆位置及姿态决定的 ｒ ／ ｒ 和（ｓｉ×ｒ）×ｓｉ 项．
结合（８）式与（１０）式，并由导线对称性可知：
ｒ－（ｓ１·ｒ）ｓ１ ＝ ｒ－（ｓ２·ｒ）ｓ２ （１３）

即太阳风等离子体与两根导线动量交换产生的库

仑力矢量方向相同，故结合（１１）式，两根导线产生

的推力总矢量在轨道坐标系下可表示为：

Ｆｔｏｔａｌ ＝ ｌ（σ１＋σ２）
ｒ
ｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ [（１－ｓｉｎ２θｃｏｓ２φ）ｅｘ－

－（ｓｉｎθｃｏｓθｃｏｓ２φ）ｅｙ＋ｓｉｎθｓｉｎφｃｏｓφｅｚ ]

（１４）
系统整体产生的推力摄动加速度，可由 Ｎｅｗｔｏｎ

第二定律求得：

ａ＝ ｌ
ｍ
（σ１＋σ２）

ｒ
ｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ [（１－ｓｉｎ２θｃｏｓ２φ）ｅｘ－

（ｓｉｎθｃｏｓθｃｏｓ２φ）ｅｙ＋ｓｉｎθｓｉｎφｃｏｓφｅｚ ] （１５）

取导线的线密度为 ρ ＝ ６×１０－６ｋｇ·ｍ－１；ｅｘ、ｅｙ、ｅｚ 表

示轨道坐标系对应三轴的单位方向矢量，即分别对

应（３）式中，轨道摄动加速度投影到轨道坐标系下

的 ａｘ、ａｙ、ａｚ 分量．

２　 仿真算例

为有效评估电动帆推进技术应用于深空探测

任务的发展潜力及影响因素，以日心轨道的推进飞

行任务为算例，进行动力学仿真，探索改进后的电

动帆推力矢量模型的实际推进效率．
其中，主要考虑“哑铃”电动帆系统物理参数

和旋转帆面相对于飞行方向的俯仰角 θ 及自旋角

φ 对推力矢量的影响，考虑到工作帆面姿态需要维

持稳定，假设帆面法向方向与太阳风方向间角度小

于 ７０°，即 θ∈（－７０°，７０°） ．假设由经典轨道要素表

示的轨道初始条件为：
ａ０ ＝Ｒｓ＋ｒ０，ｅ０ ＝ ０°，Ω０ ＝ ０°

ω０ ＝ ０°，ν０ ＝ ０°，ｉ０ ＝ ０°{ （１６）

其中，Ｒｓ ＝ ６．９５５×１０８ｍ 为太阳半径；ｒ０ ＝ １ＡＵ 为初

始轨道半径．
２．１　 系统物理参数对推进效率的影响

由式（１２）和式（１５）可知，从电动帆系统来看，
单根导线长度 ｌ、微小卫星质量 ｍｉ 及导线电势 Ｖｉ

对推力摄动加速度大小均有影响．为研究以上物理

参数于为期 ４ 年的推进任务中，对推进效率的影

响，固定电动帆姿态为：
θ＝ －４５°，θ′＝ ０ｒａｄ ／ ｓ
φ′＝ ８ｒｅｖｓ ／ ｄａｙ{ （１７）

假设微小卫星质量 ｍ１ ＝ ｍ２ ＝ ２０ｋｇ，导线电势

Ｖ１ ＝Ｖ２ ＝ ２０ｋＶ，保持其他参数不变，分析单根导线

长度 ｌ 对推进效率的影响．
图 ５ 描述了不同导线长度下，系统轨道偏心率

及轨道半长轴参数的时间变化历程，可以看出，轨
道周期约为 ４００ 天，轨道偏心率呈周期性梯度增长

趋势．从仿真结果来看，单根导线长度为 １０ｋｍ 时，
最远推进距离为 ０．７０ＡＵ．

图 ５　 不同导线长度下的轨道参数变化

Ｆｉｇ．５　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｅｌｅｍｅｎｔｓ ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｅｎｇｔｈｓ ｏｆ ｔｅｔｈｅｒ

假设单根导线长度 ｌ ＝ １０ｋｍ，导线电势 Ｖ１ ＝Ｖ２ ＝

４８２
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２０ｋＶ，保持其他参数不变，分析卫星质量 ｍｉ 对推进

效率的影响．
图 ６ 描述了不同卫星质量下，系统轨道偏心率

及半长轴参数变化．可以看出，当卫星质量 ｍｉ ＝ ５ｋｇ
时，推进距离为 １３． ７１ＡＵ，轨道偏心率最高可达

０．７３．这与 Ｍｅｎｇａｌｉ 等学者和 ＮＡＳＡ 的研究报告中，
电动帆推进系统仅需 １０ 余年即可将航天器带入太

阳风顶层的结论基本相符［２１］ ．

图 ６　 不同卫星质量下的轨道参数变化

Ｆｉｇ．６　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｅｌｅｍｅｎｔｓ ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍａｓｓｅｓ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

假设单根导线长度 ｌ ＝ １０ｋｍ，微小卫星质量

ｍ１ ＝ｍ２ ＝ ２０ｋｇ，保持其他参数不变，分析导线电势

Ｖｉ 对推进效率的影响．
通过图 ７，对比不同导线电势下，系统轨道偏

心率及轨道半长轴参数的时间变化历程．可以看

出，导线电势取 ４０ｋＶ 时，系统最远推进距离约为

１．８１ＡＵ；取 １０ｋＶ 时，系统最远推进距离约为 ０．３２ＡＵ．
由此可见，可以通过调节电子枪的开关和实际功

率，实时控制导线电势变化，进而实现推进矢量的

幅值及航天器姿态控制，达到实现各种空间飞行任

务的目的．
但是，导线长度、导线电势和卫星质量对微小卫

星一体化设计和集成度提出了更高要求，同时限制

了卫星中加载的电子枪最大功率．若考虑实际工程

中卫星的体积和质量问题，可以通过协调导线长度、
导线电势和卫星质量等参数，实现推进效率最大化．

图 ７　 不同导线电势下的轨道参数变化

Ｆｉｇ．７　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｅｌｅｍｅｎｔｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｖｏｌｔａｇｅｓ ｏｆ ｔｅｔｈｅｒ

２．２　 电动帆姿态对推进效率的影响

电动帆姿态对推力矢量的方向和大小也有影

响．为研究航天器姿态于为期 ４ 年的推进任务中，
对推进效率的影响．假设电动帆系统物理参数为：

ｍ１ ＝ｍ２ ＝ ２０ｋｇ，ｌ＝ １０ｋｍ，Ｖ１ ＝Ｖ２ ＝ ２０ｋＶ （１８）
保持其他参数不变，分析电动帆航天器相对于

飞行方向的俯仰角 θ 对推进效率的影响．

图 ８　 不同俯仰角下的轨道半长轴（ＡＵ）

Ｆｉｇ．８　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｓｅｍｉｍａｊｏｒ ａｘｉｓ ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅｓ

在电动帆系统物理参数不变情况下，决定航天

器推进效率的为飞行方向加速度分量 ａｙ 项，因此，

５８２
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由式（１５）可知，当俯仰角 θ∈（－９０°，０°）时，航天器

向初始轨道外推进；当 θ∈（０°，９０°）时，航天器向

初始轨道内推进．在忽略自旋影响下，结合图 ８ 和

前期 Ｔｏｉｖａｎｅｎ 关于帆面稳定性的研究［２２］，当俯仰

角 θ＝ －４５°时，ａｙ 取最大值，航天器向外推进效率

最大；当俯仰角 θ＝ ０°时，ａｙ 取零，航天器不会推进，
并维持在椭圆周期轨道上运转；当俯仰角 θ ＝ ４５°
时，ａｙ 取最小值，航天器向内推进效率最大．

保持电动帆航天器相对于飞行方向的俯仰角

θ＝ －４５°不变，分析电动帆航天器自旋角速率 φ′对
推进效率的影响．

图 ９　 不同自旋角速率下的轨道半长轴（ＡＵ）

Ｆｉｇ．９　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔａｌ ｓｅｍｉｍａｊｏｒ ａｘｉｓ ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｐｉｎ ｒａｔｅｓ

图 ９ 表示，不同自旋角速率下，轨道参数变化

几乎一致，即在长期的飞行任务中，固定航天器俯

仰姿态下，自旋角速率对于航天器推进几乎无影

响．由此可知，在电动帆自旋状态下，航天器推进效

率主要由相对于飞行方向的俯仰角决定．

３　 总结

本文以 ＴＤＭ 空间任务为背景，基于电动帆“哑
铃”模型假设，考虑传统电动帆推力模型中忽略的

航天器姿态对推力矢量的影响．通过这一改进的推

力矢量模型，结合非奇异轨道摄动方程，研究并分

析在太阳风库仑力摄动下，电动帆航天器的实际推

进效率．其中，系统物理参数和姿态不仅可以改变

推力大小，后者还可以改变推力矢量的方向．仿真

结果表明，在物理参数方面，卫星质量越大，实际推

进效率越低；导线长度及电势越大，推进轨道半长

轴和偏心率呈周期性梯度增长趋势，推进效率越

高．在姿态方面，相对于飞行方向的俯仰角不仅影

响推力大小，同时决定航天器是否推进以及向外或

向内推进，而航天器自旋角速率对推进效率几乎无

影响．由于在建模过程中，主要考虑了相对于飞行

方向的俯仰和自旋运动．故航天器轨道运动基本维

持在初始轨道面内，系统轨道倾角几乎保持不变．
这对于太阳系内，如小行星带探索等低倾角轨道飞

行任务具有重要意义．
进一步来说，实际电动帆航天器由数目较多的

导线和微小卫星构成，其推力完全由导线产生，推
力矢量为所有导线叠加的结果，是所有带电导线推

力的矢量求和．其建模和分析方法与本文研究的两

根对称导线构成的旋转电动帆航天器类似，因此，
本文结论对于多导线组合的电动帆结构仍然适用．
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