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空间站柔性电池翼在轨载荷计算及分析
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摘要　为了保证空间站正常运行所需要的大量能源及发射入轨时的较小重量代价，我国空间站采用大面积

柔性电池翼的设计方案．大柔性电池翼因其结构复杂且频率极低，在轨运行时又要承受多次大机动过程产

生的载荷，各承力组件的强度校核和参数设计成为影响整个空间站任务成败的重要环节．本文从工程应用

角度出发建立了空间站柔性电池翼的线性简化模型，计算并分析了柔性电池翼在轨大机动过程中各关键组

件的载荷，计算结果可对大柔性电池翼的强度校核和减重设计起到一定指导作用．
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引言

１９９２年中国开始实施“９２１工程”即中国载人
航天工程，确定了“三步走”的发展战略，第三步便

是要在太空中建立一个有人照料的空间实验室，也

就是中国空间站．为了保证空间站的充足能量供
应，必须采用大面积的太阳电池翼，同时还要考虑

发射时的重量代价，我国空间站借鉴国际空间站太

阳电池翼的成功经验，采用大面积柔性电池翼在轨

展开的方案进行设计．
太阳电池翼作为空间站的核心组件，其在轨动

力问题尤其突出［１１０］．而为进行柔性电池翼的动力
学分析与研究，其分析模型的建立又尤为关键，文

献［１－２］对国际空间站柔性电池翼和伸展机构的
动力学问题进行了研究和综述，曲广吉［３－４］等针对

各类航天器尤其是空间站柔性电池翼中存在的动

力学问题进行了阐述和总结，指出了研究中存在的

困难．邱瑞强［５］和陶建忠［６］等针对一种大面积柔

性电池阵［７］分别进行了解析法和有限元方法建模，

对其固有频率和模态参数进行了求解．以上成果都
为我国空间站大柔性电池翼的方案设计起到了指

导作用，然而，我国空间站柔性太阳电池翼的设计

还需要考虑更为复杂的在轨大机动工况下的承载

能力，这就需要对其各在轨工况下的载荷进行计算

以作为强度设计和校核的依据．
本文从工程应用角度出发，通过对模型的合理

简化，建立一种柔性电池翼的线性计算模型，并对

其在轨大机动过程产生的载荷进行计算，从而为大

面积柔性电池翼关键部件和组件的设计和强度校

核提供依据．

１　柔性电池翼组成及工作原理

我国空间站柔性电池翼主要抬升机构、伸展机

构、张紧机构、导向机构、收藏箱、收藏筒、电池阵、

电缆系统等组成，其在轨完全展开后状态如图１所
示．

图１　空间站柔性电池翼在轨全展开状态

Ｆｉｇ．１　Ｆｕｌｌｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｃａｓｅｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ

伸展机构、抬升机构与收藏筒为主要承载构

件，收藏筒与伸展机构的结构如图２所示．其中，收
藏筒对电池翼收拢状态的伸展机构起到收纳作用，

同时对展开状态的伸展机构起到支撑作用；伸展机
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构通过铰链杆组件和伸缩拉杆组件展开锁定后的

刚度对上收藏箱体和收藏筒结构起到支撑作用，且

伸缩拉杆组件在展开后自动施加的预紧力保证了

伸展机构的扭转和拉伸刚度；柔性电池翼阵面通过

张紧机构和导向机构施加的张紧力保持展平状态

并固定于上、下收藏箱体上，上收藏箱体则通过展

开锁定机构与收藏筒连接．上、下收藏箱体、张紧机
构、导向机构和电缆系统组成的柔性电池翼阵面如

图３所示．

图２　收藏筒与伸展机构

Ｆｉｇ．２　ＳｔｏｒｅｂｏｘａｎｄＥｘｔｅｎｓｉｏｎＡｒｍ

图３　电池阵阵面组成

Ｆｉｇ．３　ＳｏｌａｒＡｒｒａｙａｎｄｉｔｓｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎ

由于大量机构设计的存在，柔性电池翼在展开

锁定之后元器件和组件之间存在大量的间隙，从而

导致结构刚度的不连续性和非线性，这给结构动态

特性的分析带来了大量的困难．然而，为了保证结
构机构的展开刚度，伸展机构通过结构设计实现了

展开后自动施加预应力的手段，同时整个柔性电池

翼通过张紧机构和导向机构的预应力设计来保证

阵面的展平状态和各结构机构的相互预紧．文献
［９］研究指出，预应力的存在可能引起结构元件的
失稳或使元件的刚度下降，但是也会消除构件之间

的间隙，减弱连接间隙的非线性，且当预应力为张

力时可以减小系统的局部动力响应，因此，柔性电

池翼通过合理的设计可以保证结构承载刚度的同

时减少结构的非线性，这就给我们对结构的简化和

线性处理带来了可能．

２　柔性电池翼动力学分析模型

基于以上对柔性电池翼设计和工作原理的分

析，采用ＮＡＳＴＲＡＮ软件建立工程上可应用的柔性
电池翼有限元模型如图４所示．有限元模型主要采
用梁单元和壳单元，同时辅以弹簧单元和刚性约束

等来对结构组件之间的连接进行模拟和等效．

图４　柔性电池翼有限元模型

Ｆｉｇ．４　ＦＥＭｍｏｄｅｌｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ

其中，作为柔性电池翼结构主要的承力构件，

伸展机构和抬升机构在实际工作过程中主要表现

为整体低频模态的振动，因此为避免伸展机构和抬

升机构局部模态和高频模态对计算和分析结果的

影响，伸展机构和抬升机构通过事先建立三维实体

模型，根据静力刚度等效的原则将其分别等效为粱

模型，并通过对粱单元参数的设计来保证基本动力

学特性的相等．考虑到电池片在柔性基板上通过胶
离散粘贴，且胶的弹性模量较基板相差较多，实际

模型中仅考虑电池片的质量效应，将电池片作为附

加质量加到基板上．
结构中非线性效应比较显著的组件为张紧机

构和导向机构，其一因为张紧机构和导向机构本身

采用柔性弹簧设计，在初始张紧力和电池阵面振动

惯性力的作用下，其伸长量可以达到几十厘米，属

于大变形引起的非线性；其二为初始张紧力的施加

而产生的边界非线性；其三为张紧机构和导向机构

连接绳索的单向张拉特性而导致的刚度非线性．大

变形引起的非线性和边界非线性可以通过非线性

求解算法来解决，而机构的刚度非线性则可以通过

对张紧力的优化设计来保证，即保证结构张紧刚度

的同时也保证张紧绳索不会松弛或很小的松

弛．张紧机构原理如图５（ａ）所示，图５（ｂ）为等效

的非线性模型，为一线性弹簧加间隙单元构成的非

线性弹簧，而图５（ｃ）为进一步等效的线性弹簧，即

１３２
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认为张紧机构在轨运行期间一直处于张拉状态．

图５　张紧机构原理及等效

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆｔｅｎｓｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｍｏｄｅｌ

另外，伸展机构、张紧机构和导向机构中的预

紧力可以通过温度等效的方式对相关单元施加温

度来实现，即通过相关单元的热变形来对结构其它

部分产生拉力．限于篇幅，关于柔性电池翼动力学
建模的内容将另文详细介绍，这里仅给出两种展开

状态下柔性电池翼的主要几阶模态频率及振型描

述如表１．
表１　柔性电池翼主要模态

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｒｉｍａｒｙｍｏｄｅｓｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ

Ｃａｓｅ Ｍｏｄｅｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ（Ｈｚ）
Ｆｉｒｓｔｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｃａｓｅ Ｆｉｒｓｔｂｅｎｄｉｎｇｍｏｄｅ ０．２８

Ｆｉｒｓｔｔｗｉｓｔｍｏｄｅ ０．５４
Ｆｉｒｓｔｓｗｉｎｇｉｎｇｍｏｄｅ ０．３３

Ｆｕｌｌｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｃａｓｅ Ｆｉｒｓｔｂｅｎｄｉｎｇｍｏｄｅ ０．０８
Ｆｉｒｓｔｔｗｉｓｔｍｏｄｅ ０．１２
Ｆｉｒｓｔｓｗｉｎｇｉｎｇｍｏｄｅ ０．０９

３　柔性电池翼在轨载荷计算及结果分析

柔性电池翼在轨载荷的计算实际上是结构瞬

态响应的分析过程，分析的输入条件为柔性电池翼

在轨可能经历的各种工况，一般以电池翼与驱动机

构安装界面处的加速度形式给出．然而，在空间站
１５年设计寿命周期内柔性电池翼要经历的载荷工
况就有几十种之多，要对所有工况进行计算将是非

常大的工作量，且某些工况下的载荷很明显会被其

它工况覆盖，因此在进行计算之前，需要对计算工

况进行梳理和分类．
经分类整理，共有两种类型的激励：一种为不

同时期、不同构型的发射入轨、轨道机动及轨道维

持类的持续恒定加速度激励，另一种为对接、分离

及离轨等瞬态冲击激励，第一种激励工况统称为变

轨工况，第二种激励工况统称为对接工况．在进行
计算工况筛选时，可不考虑电池翼的柔性，对这两

种类型的激励分别根据平动主方向激励产生的载

荷和转动主方向激励产生的载荷进行叠加来估计

载荷的大小，并对计算工况进行筛选．另外计算时
还需要考虑激励作用的方向不同，即激励作用方向

与电池翼阵面的角度不同；还有柔性电池翼不同的

展开状态、不同组合体构型、二维驱动机构转动的

组合等，这样组合下来的计算工况也有十多种．图
６－图９给出了柔性电池翼抬升机构组件载荷最大
值工况的响应曲线，图１０给出了张紧机构绳索张
力最大工况的变化曲线，表２给出了关键组件载荷
最大值的计算结果．

图６　抬升机构组件面内弯矩（一次展开对接工况）

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｐｌａｎｅｂｅｎｄｉｎｇｍｏｍｅｎｔｏｆｌｉｆｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｆｉｒｓｔｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｃａｓｅ）

图７　抬升机构组件面外弯矩（全展开变轨工况）

Ｆｉｇ．７　Ｏｕｔｏｆｐｌａｎｅｂｅｎｄｉｎｇｍｏｍｅｎｔｏｆｌｉｆｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｆｕｌｌｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔａｎｄｍａｎｅｕｖｅｒｃａｓｅ）

图８　抬升机构组件轴力（一次展开对接工况）

Ｆｉｇ．８　Ａｘｉａｌｆｏｒｃｅｏｆｌｉｆｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｆｉｒｓｔｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｃａｓｅ）

２３２
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图９　抬升机构组件轴力（一次展开对接工况）

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｒｑｕｅｏｆｌｉｆｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

（ｆｉｒｓｔｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｃａｓｅ）

图１０　张紧机构绳索张力（全展开对接工况）

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｎｓｉｏｎａｌｆｏｒｃｅｏｆｔｅｎｓｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ’ｓｒｏｐｅ

（ｆｕｌｌｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｃａｓｅ）

表２　柔性电池翼主要部件载荷

Ｔａｂｌｅ２　Ｌｏａｄｓｏｆｍａｉｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｆｏｒｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ

Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ
Ｉｎｐｌａｎｅ
Ｂｅｎｄｉｎｇ

Ｍｏｍｅｎｔ（Ｎｍ）

Ｏｕｔｏｆｐｌａｎｅ
Ｂｅｎｄｉｎｇ

Ｍｏｍｅｎｔ（Ｎｍ）

Ａｘｉａｌ
Ｆｏｒｃｅ
（Ｎ）

Ｔｏｒｑｕｅ
（Ｎｍ）

Ｌｉｆｔｉｎｇ
Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

１８４６．８ １２４９．７ ３５０．８ ２３．５

Ｅｘｔｅｎｓｉｏｎ
Ａｒｍ

１３２６．０ ９８３．０ ２５８．９ ２７．７

ＤｏｗｎＤｅｖｅｌｏｐｉｎｇ
ａｎｄＬｏｃｋｉｎｇ
Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

５５７．７ １５８．７ ２０１．０ ３５．０

ＵｐＤｅｖｅｌｏｐｉｎｇ
ａｎｄＬｏｃｋｉｎｇ
Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

１１２．９ ２．４ １２４．８ ５．９

ＤｏｗｎＴｅｎｓｉｏｎ
Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｒｏｐｅ

－ － １０３．６ －

ＵｐＴｅｎｓｉｏｎ
Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｒｏｐｅ

－ － ５３．０ －

其中，抬升机构和伸展机构面内弯矩和扭矩最

大值、抬升机构的轴力最大值均出现在柔性电池翼

一次展开状态的对接工况，而抬升机构和伸展机构

的面外弯矩最大值均出现在柔性电池翼完全展开

状态的变轨工况；上、下箱体展开锁定机构的内、面

外弯矩和轴力最大值均出现在柔性电池翼一次展

开状态的对接工况，张紧机构绳索张力最大值出现

在柔性电池翼全展开状态的对接工况．
对以上结果进行分析可以得到以下结论：从载

荷曲线可以看出，由于柔性电池翼的模态频率很低

且阻尼较大，因此不论是对接工况的冲击激励还是

变轨工况的稳态激励，实际参与结构响应的模态并

不是很多，这给柔性电池翼结构参数的修改和结构

设计带来了方便，同时也对柔性电池翼在轨振动控

制及整个空间站的姿态控制指明了方向．上端张紧
机构绳索由于张拉刚度较低，结构变形产生的张拉

力与初始预紧张拉力５１Ｎ相比很小，说明通过结
构设计完全可以实现张紧机构绳索在轨运行一直

处于张拉状态，也验证了前文中可以将此非线性结

构线性化处理的合理性和正确性．

４　结论

通过对我国空间站柔性电池翼组成及工作原

理的分析，通过合理简化和假设提出了适合工程应

用的一种线性化模型，并利用 ＮＡＳＴＲＡＮ软件对柔
性电池翼多种在轨工况载荷进行了计算和分析，通

过对计算结果的整理和分析给出了柔性电池翼在

轨机动工况下各关键部组件载荷最大值．
对计算结果的进一步分析表明，文中提出的假

设和对模型的简化是合理可行的，并且也对空间站

柔性电池翼的结构设计和参数修改指明了方向，同

时，载荷计算结果可以作为柔性电池翼结构设计和

强度校核的依据．

参　考　文　献

１　ＷｕＳＣ，ＧｈｏｆｒａｎｉａｎＳ．Ａｎｏｍａｌｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

ｏｆｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎｓｏｌａｒａｒｒａｙｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ．Ｉｎ：

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＳＰＩＥ，Ｍｏｄｅｌｉｎｇ，Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｄＶｅｒｉｆｉｃａ

ｔｉｏｎｏｆＳｐａｃｅｂａｓｅｄＳｙｓｔｅｍｓＩＩ，Ｏｒｌａｎｄｏ，２００５：３８～４７

２　ＪｏｎｅｓＰＡ，ＳｐｅｎｃｅＢＲ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓｏｌａｒａｒｒａｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ｔｒｅｎｄｓ．ＩＥＥＥＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓＭａｇａｚｉｎｅ，

２０１１，２６（８）：１７～２８

３　曲广吉．航天器动力学技术的发展和挑战．强度与环

境，２００３，３０（４）：１～６（ＱｕＧＪ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｃｈａｌ

ｌｅｎｇｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ＆

ＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００３，３０（４）：１～６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ））

４　曲广吉，邵成勋．空间站动力学建模研究．空间站工程

３３２



动　力　学　与　控　制　学　报 ２０１４年第１２卷

概论，哈尔滨：哈尔滨工业大学出版社，１９９０：１０８～１４４

（ＱｕＧＪ，ＳｈａｏＣＸ．Ｓｔｕｄｙｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｓｐａｃｅ

ｓｔａｔｉｏｎ．ＡＳｓｕｒｖｅｙｏｆＳｐａｃｅＳｔａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｈａｒｂｉｎ：

ＰｕｂｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＨＩＴ，１９９０：１０８～１４４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

５　邱瑞强．空间站大面积太阳电池阵的动力学问题．上海

航天，１９９９，２：１～６（ＱｉｕＲＱ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｌａｒｇｅｆｌｅｘｉ

ｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙｏｆｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｈａｎｇｈａｉ，１９９９，

２：１～６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

６　陶建忠，雷勇军．大柔性太阳电池翼模态参数计算．湖

南理工学院学报（自然科学版），２００３，１６（４）：３３～３６

（ＴａｏＪＺ，ＬｅｉＹＪ．Ｍｏｄｅｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌａｒｇｅ

ｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒｐａｎｅｌ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｕｎａｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ），２００３，１６（４）：３３～３６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

７　李瑞祥，王治易，肖杰等．空间实验室大面积太阳电池

阵技术研究．上海航天，２００３，４：１０～１４（ＬｉＲＸ，Ｗａｎｇ

ＺＹ，ＸｉａｏＪ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｌａｒｇｅａｒｅａｓｏｌａｒ

ａｒｒａｙｉｎｓｐａｃｅｌａｂ．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｈａｎｇｈａｉ，２００３，４：１０～１４

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

８　刘志权，杨淑利，濮海玲．空间太阳电池阵的发展现状

及趋势．航天器工程，２０１２，２１（６）：１１２～１１８（ＬｉｕＺＱ，

ＹａｎｇＳＬ，ＰｕＨＬ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｔｒｅｎｄｏｆｓｐａｃｅｓｏｌａｒ

ａｒｒａｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，２１（６）：

１１２～１１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

９　王巍，于登云，马兴瑞．航天器铰接结构非线性动力学

特性研究进展．力学进展，２００６，３６（２）：２３３～２３８

（ＷａｎｇＷ，ＹｕＤＹ，ＭａＸＲ．Ａｄｖａｎｃｅｓａｎｄｔｒｅｎｄｓｏｆｎｏｎ

ｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｓｐａｃｅｊｏｉｎｔｄｏｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ａｄ

ｖａｎｃｅｓｉｎＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００６，３６（２）：２３３～２３８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ））

１０　吴德隆，王毅，文荣．空间站大型伸展机构动力学研究

中的若干问题．中国空间科学技术，１９９６，６：２９～３７

（ＷｕＤＬ，ＷａｎｇＹ，ＷｅｎＲ．Ｓｏｍｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｎｔｈｅｄｙ

ｎａｍｉｃｓｏｆｌａｒｇｅｄｅｐｌｏｙａｂｌｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｆｏｒｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ．

ＣｈｉｎｅｓｅＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９６，６：２９～３７

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ６Ｊｕｎｅ２０１４，ｒｅｖｉｓｅｄ８Ｊｕｌｙ２０１４．
ＣｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒＥｍａｉｌ：ｌｉｕｆａｎｇｈｉｔ＠１６３．ｃｏｍ

ＯＮＯＲＢＩＴＬＯＡＤＣＯＭＰＵＴＡＴＩＯＮＡＮＤＡＮＡＬＹＳＩＳＯＦＦＬＥＸＩＢＬＥ

ＳＯＬＡＲＡＲＲＡＹＦＯＲＣＨＩＮＡＳＰＡＣＥＳＴＡＴＩＯＮ

ＬｉｕＦａｎｇ　ＧｕｏＱｉｗｅｉ　ＷｕＳｏｎｇ　ＸｉａｏＹｕｚｈｉ
（ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｈａｎｇｈａｉ，２０１１０９　Ｓｈａｎｇｈａｉ，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ　ＩｎｏｒｄｅｒｔｏｅｎｓｕｒｅｔｈｅｈｕｇｅｅｎｅｒｇｙｆｏｒｎｏｒｍａｌｗｏｒｋｉｎｇｏｆＣｈｉｎａＳｐａｃｅＳｔａｔｉｏｎａｎｄｌｅｓｓｗｅｉｇｈｔｃｏｓｔｓｉｎ
ｌａｕｎｃｈｉｎｇ，ＣｈｉｎａＳｐａｃｅＳｔａｔｉｏｎａｄｏｐｔｅｄｔｈｅｌａｒｇｅａｒｅａｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ（ＬＡＦＳＡ）ｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍｅ．ＴｈｅＬＡＦＳＡ
ｈａｓｃｏｍｐｌｅｘｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄｅｘｔｒｅｍｅｌｙｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ａｎｄｂｅａｒｉｎｇｌｏａｄｓｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙｍｕｌｔｉｐｌｅｌａｒｇｅｍａｎｅｕｖｅｒｐｒｏ
ｃｅｄｕｒｅｉｎｏｒｂｉｔｒｕｎｎｉｎｇ，ｓｏｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈｃｈｅｃｋａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｓｉｇｎｆｏｒｅａｃｈｌｏａｄｃａｒｒｙｉｎｇｃｏｍｐｏｎｅｎｔｂｅｃｏｍｅ
ｖｅｒｙｉｍｐｏｒｔａｎｔｓｅｇｍｅｎｔｓｆｏｒｔｈｅｍｉｓｓｉｏｎ＇ｓｓｕｃｃｅｓｓｏｒｆａｉｌｕｒｅｏｆＣｈｉｎａＳｐａｃｅＳｔａｔｉｏｎ．Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｓｉｍ
ｐｌｉｆｉｅｄｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌｆｏｒｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙｏｆＣｈｉｎａＳｐａｃｅＳｔａｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｆｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａ
ｔｉｏｎｓ，ａｎｄｃｏｍｐｕｔｅｄｔｈｅｌｏａｄｓｏｆｅｖｅｒｙｉｍｐｏｒｔａｎｔｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙｉｎｏｎｏｒｂｉｔｌａｒｇｅｍａｎｅｕｖｅｒ
ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｓ，ｗｈｉｃｈｃａｎｂｅｕｓｅｄａｓｔｈｅｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｆｏｒｓｔｒｅｎｇｔｈｃｈｅｃｋａｎｄｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅＬＡＦＳＡ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ　ｃｈｉｎａｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ，　ｆｌｅｘｉｂｌｅｓｏｌａｒａｒｒａｙ，　ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ，　ｌｏａｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，　ｍｏｄａｌ
ｓｙｎｔｈｅｓｉｓｍｅｔｈｏｄ

４３２


