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刚柔耦合响应下的太阳翼位移场重构方法*
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摘要 随着大型柔性太阳翼在新一代航天器中的广泛应用,其刚柔耦合动力学特性引发的位移场实时监测

需求日益凸显.针对现有位移场重构研究多基于静力学工况且难以适应航天器复杂动力学激励的问题,本

文提出一种基于混合坐标法与模态叠加原理的动态位移场重构方法.通过分析刚柔耦合航天器动力学模

型,结合模态分析方法构建了太阳翼全局位移场高精度重构算法.该方法能够在姿态机动与柔性振动耦合

工况下,仅需少量传感数据即可实现动态位移场的实时重构.研究结果表明:本文所提方法能够在动力学激

励下实现对太阳翼全局位移场的高精度重构.

关键词 刚柔耦合航天器, 动力学建模, 模态叠加原理, 位移场重构

中图分类号:V414 文献标志码:A

Reconstruction
 

Method
 

of
 

Solar
 

Wing
 

Displacement
 

Field
 

under
 

Rigid-Flexible
 

Coupled
 

Response*

Hu
 

Benang Lai
 

Wangjie Huang
 

Changyang Lin
 

Chenghui Zhang
 

Shunqi†

(School
 

of
 

Mechatronic
 

Engineering
 

and
 

Automation,
 

Shanghai
 

University,
 

Shanghai 200444,
 

China)

Abstract With
 

the
 

wide
 

application
 

of
 

large
 

flexible
 

solar
 

wings
 

in
 

new
 

generation
 

spacecraft,
 

the
 

de-
mand

 

for
 

real-time
 

monitoring
 

of
 

the
 

displacement
 

field
 

induced
 

by
 

rigid-flexible
 

coupling
 

dynamics
 

is
 

be-
coming

 

increasingly
 

prominent.
 

Aiming
 

at
 

the
 

limitation
 

that
 

the
 

existing
 

displacement
 

field
 

reconstruc-
tion

 

studies
 

are
 

mostly
 

based
 

on
 

the
 

static
 

working
 

conditions
 

and
 

are
 

difficult
 

to
 

adapt
 

to
 

the
 

complex
 

dynamic
 

excitation
 

of
 

the
 

spacecraft,
 

this
 

paper
 

proposes
 

a
 

dynamic
 

displacement
 

field
 

reconstruction
 

method
 

based
 

on
 

the
 

hybrid
 

coordinate
 

method
 

and
 

the
 

assumed
 

modal
 

method.
 

By
 

analyzing
 

the
 

rigid-
flexible

 

coupled
 

spacecraft
 

dynamics
 

model,
 

a
 

high-precision
 

reconstruction
 

algorithm
 

for
 

the
 

global
 

dis-
placement

 

field
 

of
 

the
 

solar
 

wing
 

is
 

constructed
 

by
 

combining
 

the
 

modal
 

analysis
 

techniques.
 

The
 

method
 

can
 

realize
 

real-time
 

reconstruction
 

of
 

the
 

dynamic
 

displacement
 

field
 

under
 

the
 

coupling
 

conditions
 

of
 

at-
titude

 

maneuver
 

and
 

flexible
 

vibration
 

with
 

only
 

a
 

small
 

amount
 

of
 

sensing
 

data.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

proposed
 

method
 

can
 

realize
 

high-precision
 

reconstruction
 

of
 

the
 

global
 

displacement
 

field
 

of
 

the
 

solar
 

wing
 

under
 

dynamic
 

excitation.
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引言
  

航天技术已成为当今世界高技术群中对现代

社会最具影响的高技术之一,不断发展和应用航天

技术是世界各国现代化建设的重要内容.新一代卫

星航天器为了实现多功能的设计目标,在增加有效

载荷的同时控制发射成本,不可避免地需要安装大

型柔性附件[1,2].现代通信卫星通常由中心舱体和

两侧大型柔性太阳翼组成.由于柔性附件的振动对

航天器姿态稳定和姿态机动产生较大影响(即刚柔

耦合特性)[3-6],且航天器动力学响应分析需要采取

高效测量手段提供物理场的准确信息,
 

但超大尺

度柔性航天器的柔性结构全域物理场实时感知存

在极大挑战[7].全局位移场的重构可为实现精确的

姿态控制提供有效的信息反馈,其次太阳翼在空间

复杂环境下以及刚柔耦合作用下的疲劳寿命分析

也需要精确的物理场数据,为此开展利用传感数据

实时重构太阳翼全局位移场的研究具有重要意义.
光纤传感一直是柔性航天器实时监测最有效

的方案之一[8],光纤测量具有高精度、轻量化、抗电

磁干扰以及分布式实时监测等优点.但是在高密度

分布时会存在信号串扰问题,且测量信息仅描述敏

感区域的相对变形量,无法反映刚体运动[9],为此

通过少量传感数据实现物理场高精度重构是实现

航天器柔性监测的重要手段之一.目前为止,张科

等[10]利用逆向有限元法对鱼骨结构机翼变形进行

了重构.吴懋琦[11]借鉴逆有限元的思想,提出了一

种基于逆绝对节点坐标法单元的精确变形重构方

法,解决了现有研究忽略纵向变形与弯曲变形耦合

效应的问题.李海洋等[12]利用模态分析和状态空

间理论,实现了从少量光纤光栅测量的应变实时重

构天线结构的变形位移场.Ko等[13]基于修正梁的

微分方程提出了一种KO位移理论,可利用表面弯

曲应变预测非均匀悬臂梁的挠度与截面扭转角,并
将其应用在飞机机翼的变形形状预测.赵飞飞

等[14]针对KO位移理论仅适用于重构单方向位移

场问题,提出一种适用于六自由度位移场重构的新

方法.司亚文等[15]基于模态叠加原理和分布式光

纤传感器提出了一种机翼应变场的监测与重构

方法.
  

综上所述,当前逆向有限元法依赖边界条件传

递和多单元组装,逆绝对节点坐标法需要逐单元迭

代求解,两种方法计算效率相对较低;KO位移理

论应用范围较小,适用于特定载荷,对航天器复杂

多变的动态载荷可能无法直接适用.而模态法通过

模态截断策略可显著降低计算量,并且对于太阳翼

复杂的动力学行为仍然适用.其次,现有位移场重

构方法主要基于静力学工况,研究对象多聚焦于飞

机机翼等静态或准静态模型.然而,针对具有刚柔

耦合特性的太阳翼全局位移场重构问题,现有研究

仍存在部分不足,如对太阳翼在复杂动力学激励

(姿态机动与柔性振动耦合效应)下的动态位移场

重构方法研究尚不完善.值得注意的是,当前刚柔

耦合动力学建模研究多聚焦于局部动力学响应分

析,比如文献[1,3,16,17]对航天器太阳翼的振动

响应分析重点关注其自由端位移,振动控制也并未

涉及全局位移场,虽然太阳翼端部变形最为明显也

是振动抑制的关键,但是由于复杂的太空环境,获
取柔性结构全局位移场的准确信息对航天器的稳

定运行及太阳翼的寿命分析至关重要.
  

因此本文基于混合坐标法与模态叠加原理,提
出了一种利用太阳翼监测数据进行实时位移场重

构的方法.该方法通过分析航天器刚柔耦合动力学

特性,并利用模态分析方法,仅需少量光纤位移传

感数据即可实现太阳翼全局位移场的高精度动态

重构,为保证高精度姿态控制和太阳翼寿命分析提

供了数据保障.

1 刚柔耦合航天器模型
  

本文将带挠性附件的航天器简化为中心刚

体-悬臂板模型,采用混合坐标法建立了三维刚柔

耦合动力学模型.航天器太阳翼在惯性坐标系O0-
x0y0z0 下的结构变形如图1所示.

图1 航天器变形示意图

Fig.1 Schematic
 

of
 

spacecraft
 

deformation

首先建立惯性坐标系O0-x0y0z0 与随体坐标

系O-xyz 之间的关系,对于姿态角速度较小的卫

星,且在小角度转动假设条件下,卫星转动角θ 可
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视为n 次无穷小转动的连续叠加,则可由泰勒展开

取一阶近似,通过推导得到坐标转换矩阵如式(1)

所示,由于实际大部分航天器的姿态角速度远远小

于动力刚化效应所需的角速度[3],因此本文不考虑

动力刚化现象的影响.

A=

1-θzθyθx -θz θy +θzθx

θz +θyθx 1 θzθy -θx

-θy θx 1

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(1)

式中,θx、θy、θz 分别是惯性坐标系与随体坐标系之

间的三轴夹角.
  

以右板为例,根据Kirchhoff假设可得帆板上

任一点k在随体坐标系下的位移向量为:

r(1)
k = -z

∂w1

∂x -z
∂w1

∂y
w1

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁 T (2)

式中,w1 是帆板上该点在厚度方向上的位移.
  

太阳翼上该点在随体坐标系O-xyz下变形后

的位移向量为

r1=r(1)
k0 +r(1)

k (3)

r(1)
k0 =r0+x y z  T (4)

式中,r0 为中心刚体质心到右侧帆板左端的距离.
故根据 坐 标 转 换 可 得 该 点 在 惯 性 坐 标 系 O0-
x0y0z0 下的位移向量为

r1=r0+Ar01 (5)

其中

r0=x0i+y0j+z0k (6)

式中,x0、y0、z0 为随体坐标系原点O 在惯性坐标

系O0-x0y0z0 中的位置坐标.
  

通过式(5)对时间t进行求导可得该点的速度

向量表示为

v1=r·+A
·
r01+Ar·01 (7)

  

柔性航天器的总动能可以推导得到

T=
1
2ρ∫

VR

v21dV+
1
2ρ∫

VL

v22dV+

 12mR(x
·2
0+y

·2
0+z·20)+

1
2ω

TJω (8)

式中,ρ为太阳翼的密度,v1 为右板的速度向量,v2
为左板的速度向量,mR 为中心刚体的质量,J 为中

心主惯量矩阵,ω 是航天器在惯性坐标系下的角速

度向量.
目前太阳翼广泛采用如图2所示的蜂窝夹芯

结构为主体结构,主要由蜂窝夹芯层和上下面板组

成,当 前 的 研 究 者 们 主 要 是 对 其 进 行 等 效 简

化[3,18,19],从而获得一个相对简单并且可以准确替

代实际结构的等效模型.根据等效板理论可将实际

太阳翼结构等效为单层各向同性的均一板.蜂窝板

夹芯层及面板采用同种材料,其弹性模量为E0、剪
切模量为G0、材料密度为ρ0,总厚度为2h,夹芯层

厚度为2hc,面板厚度为hf,蜂窝胞元的两平行边

距离为lc,壁厚度为δc.下标c和f分别表示夹芯

层和面板.则等效后的各材料参数为:

teq= 12h2
c+12hchf+4h2

f

E=2hfE0/teq
G=2hfG0/teq

ρ=(2hfρ0+2hcρc)/teq

(9)
  

其中,ρc 为夹芯层的平均体积密度,表示为:

ρc=
8
3

δc

lcρ0 (10)

图2 太阳翼等效模型

Fig.2 Equivalent
 

model
 

for
 

solar
 

wing
  

根据Kirchhoff假设可得到各向同性材料板的

本构方程如下所示

σx

σy

τxy

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁 =

Q11 Q12 0

Q12 Q22 0

0 0 Q66

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

εx

εy

γxy

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(11)

其中,

Q11=Q22=
E

1-u2
,Q12=

uE
1-u2

,Q66=G.

式中,E 为材料的杨氏模量,u 为泊松比,G 为剪切

模量.
  

航天器的总势能由左右两侧太阳翼的弹性势

能组成,由下式计算可得:

U=
1
2∫

VR

(σxεx +σyεy +τxyγxy)dV+

 12∫
VL

(σxεx +σyεy +τxyγxy)dV (12)
  

通过 式(8)、式(12)可 得 到 拉 格 朗 日(La-

grange)函数L 为

L=T-U+Wf (13)
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式中,Wf 表示施加在中心刚体上的控制力矩做

的功.
  

应用拉格朗日原理可以得到连续形式的航天

器刚柔耦合动力学方程.对于连续形式的微分方程

很难得到解析解,一般离散后采用数值方法求

解[20].在刚柔耦合动力学的相关研究中进行离散

的方式通常可分为两种———有限元法和模态法.有
限元法计算精度较高,但存在需要消耗大量算力和

时间的问题;模态法本质上是一种模型降阶的求解

方法,可以在保证较高精度的同时提高计算效率,

第2节介绍了模态法和本文重构方法的基本原理.

2 位移场重构方法

2.1 基于模态法的位移场求解
    

根据假设模态法,帆板振动位移w 可以表示

为模态振型函数φxy 和广义模态位移pt 的乘积,
太阳翼由于左侧与中心刚体固定连接,其他边界均

为自由无接触约束条件,因此可将其视为悬臂板,

在本文中悬臂板的模态函数通过悬臂梁-自由梁

的线性组合得到,其中沿太阳翼长度方向选用悬臂

梁模态函数φx(固支-自由边界),沿太阳翼宽度

方向选用自由梁模态函数φy(自由-自由边界).

w1,2=φ
(1,2)
xy pt=φ

(1,2)
xm φ

(1,2)
yn pt (14)

φ
(1)
xm =coshβmx-cosβmx+
 γm(sinhβmx-sinβmx) (15)

φ
(2)
xm =cosh(-βmx)-cos(-βmx)+
 γm[sinh(-βmx)-sin(-βmx)] (16)

γm = -
coshβml+cosβml
sinhβml+sinβml

,
 

m=1,2,…,m

(17)

β1l=1.875;β2l=4.694;

βml=(m-0.5)π,
 

m ≥3 (18)

n=1:φy1=1;

n=2:φy2=- 3y/b;

n≥3:φyn =coshβn(y+b)+cosβn(y+b)+

γn[sinhβn(y+b)+sinβn(y+b)] (19)

γn =
-(cosh2bβn -cos2bβn)
(sinh2bβn -sin2bβn)

(20)

[n=3,
 

2bβn =4.730;
 

n=4,
 

2bβn =7.853;

n≥5,2bβn =(2n-3)π/2]
(21)

式中,m、n 分别为x、y 方向上的模态阶数,l为太

阳翼的长度,b为太阳翼的宽度.
  

将方程(14)~(21)代入方程(13),选取8个广

义坐标,可推导得到离散动力学方程为

Mq
··
+Kq=F (22)

q=[x y z θx θy θz w1 w2]T (23)

式中,M 为广义质量矩阵,K 是广义刚度矩阵,q为

广义模态位移,F 为广义力向量.
  

本文采取m=3,n=2,即前6阶的假设模态

进行理论计算,利用4阶龙格-库塔方法对式(20)
进行数值求解即可得到帆板的模态位移p,通过模

态振型函数φxy 和模态位移p 的乘积即可得到物

理坐标系下太阳翼的振动位移w,如下式所示

w=φxy1×6·p6×1 (24)

2.2 基于传感数据的位移场重构
  

2.1节基于模态叠加原理实现了对航天器太

阳翼振动位移w 的求解,而通过少量传感器提供

的振动数据,亦可利用模态叠加原理推导得到太阳

翼的模态位移p,并利用模态振型函数实现整个位

移场的重构,具体过程如下.
  

航天器系统在控制力矩作用下发生姿态机动

时,柔性太阳翼会产生横向位移,位移传感器测点

位置的变形量可表示为

ds =

φ1
xy φ1

xy … φ1
xy

φ2
xy φ2

xy … φ2
xy

… … … …

φs
xy φs

xy … φs
xy

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

·pN =φs×N·pN

(25)
式中,ds 表示测点的振动位移,s表示测点的数量,

N 表示模态阶数.
  

太阳翼任意位置的变形量可表示为

di=

φ1
xy φ1

xy … φ1
xy

φ2
xy φ2

xy … φ2
xy

… … … …

φi
xy φi

xy … φi
xy

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

·pN =φi×N·pN

(26)
式中,di 代表板上i个位置点的振动位移.

  

由于振动位移由模态位移叠加所得,则式(25)
解必然存在,当s<N 时,根据线性代数理论,此时

模态振型矩阵的秩等于增广矩阵的秩,但小于变量

数N,即方程数小于变量数,属于欠定系统,则式

(25)中pN 有无穷解.为了避免这种情况,必须保
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证测点的数量不低于模态阶数.当s=N 时,此时

存在唯一解,模态位移可以由下式得到

pN =φ-1
s×N·ds (27)

  

将式(27)代入式(25),可得

di=φi×Nφ-1
s×N·ds (28)

  

当s>N 时,方程组多于变量数,属于超定系

统,如前文所述方程有解,且已知模态振型线性无

关即模态振型矩阵φs×N 列满秩,则可以通过对式

(25)两边同时乘以φs×N 的转置,此时φT
s×Nφs×N

为正定对称矩阵,满足可逆条件,即可求得方程的

最小二乘解.

φT
s×Nds =φT

s×Nφs×NpN (29)
  

对式(29)整理可得

pN =(φT
s×Nφs×N)-1φT

s×Nds (30)
  

同理可得全局的位移响应表达式如下所示:

di=φi×N·(φT
s×Nφs×N)-1φT

s×Nds (31)

3 数值仿真与分析

3.1 动力学模型分析

对于均匀矩形板,在低频范围内低阶模态就能

涵盖大部分的整体振动特征,因此本文选取太阳翼

帆板的前6阶模态进行算法的验证工作.根据上述

推导的动力学方程编写程序,进行数值仿真与分

析.本文所采用的航天器模型的等效几何和材料参

数如表1所示[3].

表1 几何和材料参数

Table
 

1 Geometric
 

and
 

material
 

parameters

Parameters Value

太阳翼长度L 9
 

m

太阳翼宽度2b 2
 

m

太阳翼厚度2h 0.0344
 

m

泊松比u 0.33

弹性模量E 6.0119×108
 

Pa

等效密度ρ 41.5448
 

kg·m-3

中心刚体转动惯量Jx,y,z 100
 

kg·m2

中心刚体边长2r0 2
 

m

中心刚体质量mR 150
 

kg
  

表2列出了本模型前6阶系统频率与商业有

限元软件
 

ANSYS
 

的比较结果.其中,ANSYS
 

中

心刚体采用实体单元、两侧太阳翼采用壳单元进行

建模,单元数为12
 

000,对比发现本文模型均与
 

ANSYS结果相近.为了分析假设模态离散模型的

收敛性,定义本文模型和ANSYS固有频率计算结

果的相对误差为

E=
ωPaper-ωANSYS

ωANSYS
×100% (32)

式中,ωPaper 为 上 文 推 导 模 型 得 到 的 固 有 频 率,

ωANSYS 为ANSYS有限元模型得到的固有频率.
  

通过计算结果可以发现,本文的模型与 AN-
SYS结果基频误差为3.45%,前6阶频率计算误

差最大为5.19%.而且模态叠加原理可知模态阶

数越高计算结果越准确,这表明了本文模型的准确

性与计算程序的可靠性.

表2 航天器模态频率

Table
 

2 Modal
 

frequencies
 

of
 

spacecraft

Modal 本文/Hz ANSYS/Hz Error

1 0.30(弯曲) 0.29 3.45%

2 0.81(弯曲) 0.77 5.19%

3 1.78(弯曲) 1.70 4.71%

4 2.29(弯曲) 2.19 4.57%

5 2.42(扭转) 2.34 3.42%

6 2.56(扭转) 2.48 3.23%
  

为了进一步研究航天器刚柔耦合模型的振动

特性,利用 ANSYS软件得到模态振型如图3所

示,从图中可以发现太阳翼的振动会影响中心刚体

的转动,从第2阶和第4阶振型可以明显看出帆板

的反对称弯曲模态和中心刚体的转动相互耦合.并
通过对中心刚体上施加转动力矩:τy=10

 

N,观察

柔性太阳翼末端点在0~5
 

s内的动力学响应,如
图4所示,给出了末端点在随体坐标系下的振动位

移曲线.从图中可以看出航天器的姿态运动会引起

柔性太阳翼的振动.

图3 模态振型图
Fig.3 Modal

 

shape
 

of
 

spacecraft
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在同样力矩作用下,对航天器的姿态运动结果

进行了仿真分析,并将其与ANSYS软件的仿真结

果进行对比,结果如图5所示.从图中可以看出本

文程序的计算结果与ANSYS仿真结果基本吻合,

而且不难发现帆板的振动变形对中心刚体的姿态

运动产生了消极的影响,柔性太阳翼的振动会影响

姿态运动的稳定,这给航天器的空间姿态控制带来

了困难,因此监测整个帆板的振动变形是极有必要

的,并且获得更多的变形信息更有利于航天器的姿

态控制.

图4 帆板末端点振动位移

Fig.4 Vibration
 

displacements
 

of
 

tip

图5 俯仰角对比

Fig.5 Comparison
 

of
 

pitch
 

angel

3.2 重构算法验证与分析
  

位移场重构需要模态振型的数值形式,即要得

到航天器的刚柔耦合模态位移矩阵.为了验证本文

的重构算法,本文采用ANSYS对航天器模型进行

仿真,利用仿真结果模拟传感器测量数据,由于我

们采用6阶模态建立理论模型,为了验证算法在

s>N 时的精度,同时考虑到计算效率,所以选择8
个测点;考虑到受前文力矩作用下的太阳翼主要呈

现弯曲变形,因此在太阳翼宽度方向同一直线上的

各点变形几乎一致,于是测点选择如图6所示的交

错分布,同时考虑到太阳翼自由端处的变形最大,

并且从模态振型可以看出自由端处的模态位移更

为明显,因此选择将测点集中在自由端.验证点则

依据等距分布在中心线上选择9个点作为重构点,

并通过仿真结果与重构结果对比验证算法准确性.

图6 模拟测点分布图

Fig.6 Distribution
 

of
 

simulated
 

measurement
 

point
  

在3.1小节所述动力学响应下,分别对3
 

s和

5
 

s时的9个重构点进行了重构结果验证,如图7
(a)所示;对第5个点在5

 

s内的重构结果进行了验

证,如图7(b)所示.经计算,在3
 

s时的重构结果与

仿真结果的平均相对误差(MRE)为1.92%,均方

根误差(RMSE)为5.1382e-5,在5
 

s时验证点的

重构结果与仿真结果的平均相对误差为2.37%,

均方根误差为7.2233e-5;在时间维度上,第5个

点在5
 

s内的重构结果与仿真结果最大相对误差

为0.51%,最小为0.10%.误差计算结果表明本文

提出的重构算法具有较高的准确性.与文献[10]的

逆有限元法相比,对于悬臂板模型,当其采用20个

逆向单元,40个测点情况下的平均相对误差为4.

74%;当采用10个逆向单元,20个测点时,其平均

相对误差为9.75%.通过误差对比我们可以发现

本文方法可以在相对更少测点的情况下,拥有更好

的重构精度.经多次仿真实验,本文重构算法平均

计算耗时为8.3
 

ms,仿真时间表明本文算法可实

现全局位移场的快速重构,可为在航天器姿态控制

和太阳翼寿命分析等工况下实现工程应用提供理

论可能.
相对误差的计算公式为

δ=
wi-w^i

w^i
×100% (33)

式中,wi 为重构结果,w^i 为仿真结果.
  

平均相对误差的计算公式为

EMRE=
1
n∑

n

i=1

wi-w^i

w^i

(34)
  

均方根误差的计算公式为

ERMSE=
1
n∑

n

i=1

(wi-w^i)2 (35)
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为了便于验证重构结果,将太阳翼在惯性坐标

系O0-x0y0z0 下z0 方向上的ANSYS位移仿真结

果导出,利用Matlab绘制出结果云图,如图8(a)

图7 重构结果与仿真对比图

Fig.7 Comparison
 

of
 

inversion
 

result
 

and
 

simulation
 

result

图8 太阳翼位移云图重构对比(z0 方向)
Fig.8 Comparison

 

of
 

solar
 

wing
 

displacement
 

reconstruction
 

contour
 

and
 

simulation
 

results
 

(z0 direction)

所示;并对全局振动位移重构数据进行处理,通过

刚体角度计算出太阳翼重构位移场在惯性坐标系

下的位移,同样绘制出结果云图,如图8(b)所示.
并根据式(34)和(35)对重构结果与仿真结果进行

了误差计算,平均相对误差为3.32%,均方根误差

为0.011
 

m,数值结果表明该方法通过少量传感器

数据实现了对太阳翼位移场的全局重构.

4 结论
  

随着大型柔性太阳翼在航天器中的广泛应用,
为了满足航天器精确的姿态机动和在轨运行的稳

定性,对柔性太阳翼的全局位移场实时监测成为在

轨精准控制与健康监测的关键问题.
  

本文提出一种基于混合坐标法与模态叠加原

理的动态位移场重构方法.该方法能够在姿态机动

与柔性振动耦合工况下,仅需少量传感数据即可实

现动态位移场的实时重构.通过仿真数据进行算法

验证,数值结果表明:仅需8个测点数据,全局位移

场的重 构 结 果 与 仿 真 结 果 的 平 均 相 对 误 差 为

3.32%;在时间和空间两种尺度对比下,验证点的

重构结果与仿真数据的平均相对误差均在3%以

下,证明该方法通过少量传感器数据实现了对太阳

翼位移场的高效重构.研究表明,该方法能够有效

支持航天器在复杂动力学响应下的太阳翼位移场

重构,为卫星航天器的动力学响应分析提供了重要

的理论工具.未来,可进一步优化传感器布局和重

构算法,以提升重构精度和实时性,为航天器在轨

运行提供更可靠的保障.
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