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摘要：　 研究了空间漂浮航天器太阳翼的展开动力学与控制问题．采用单项递推组集方法建立了太

阳翼展开与锁定过程的动力学模型，利用虚功率原理推导了铰摩擦对系统动力学方程的贡献，通
过补充含摩擦铰物体的系统动平衡方程构建了系统封闭的动力学方程．通过与 ＡＤＡＭＳ 软件仿真

结果的对比，验证了所建模型的正确性．研究结果显示，所建模型能够有效地对太阳翼的展开过程

进行描述，铰摩擦会对系统的动力学行为产生影响，ＰＤ 控制方法能够较好地抑制太阳翼展开所引

起的航天器的姿态漂移．
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引　 　 言

太阳翼是航天器的重要部件，它为航天器的在轨工作提供电力．太阳翼在航天器入轨前呈

收拢状态，入轨后太阳翼压紧机构释放和展开机构动作，以实现太阳翼各帆板的展开与锁定．
太阳翼的展开过程呈现出复杂的动力学行为，帆板展开会对航天器的姿态造成影响，航天器姿

态的变化反过来又会影响帆板的展开过程．随着科技的发展，一方面是航天器朝着大型化和柔

性化方向发展，太阳翼尺寸和规模随之变大，另一方面是高速度和高精度的要求，这就需要对

太阳翼展开过程进行精确的动力学建模和动力学分析，为后续的控制设计提供模型保障．截至

目前，国内外众多学者对太阳翼展开动力学进行了大量的研究，例如，１９８６ 年，Ｗｉｅ 等［１］ 对 ＩＮ⁃
ＳＡＴ 航天器的闭环拓扑结构进行了运动学建模和数值仿真；１９９０ 年，周志成和曲广吉［２］ 应用

Ｋａｎｅ 方法建立了太阳翼展开与碰撞动力学模型，并编制了仿真软件 Ｋ⁃ＤＩＤＡＳ；２００２ 年，Ｏｓｋａｒ
和 Ｓｉｍｏｎ［３］运用 ＳＩＭＰＡＣＫ 软件对太阳帆板解锁释放、调姿、展开 ３ 个阶段进行了仿真，分析了

各阶段运动过程中太阳翼柔性对其驱动机构的影响；２００４ 年，郭峰等［４］基于 ＡＤＡＭＳ 软件建立

了刚性太阳帆板展开动力学模型，分析了帆板展开过程的动力学问题，并探讨了铰接处摩擦和

间隙等因素对帆板展开的影响；２００６ 年，白争锋等［５］ 基于 ＡＤＡＭＳ 和 ＡＮＳＹＳ 软件对柔性太阳
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帆板展开和锁定过程进行了动力学仿真，并分析了航天器本体在两种不同展开方式下的姿态

变化情况及帆板动力学行为过程；２００８ 年，Ｙａｓｕｓｈｉ 等［６］建立了刚性本体⁃柔性附件式卫星多体

系统太阳翼展开过程中卫星姿态响应的解析模型，并运用 ＡＤＥＯＳ 卫星和 ＡＤＥＯＳ⁃Ⅱ卫星的飞

行数据进行了数值求解；２０１０ 年 Ｂｉｒｈａｎｕ 等［７］ 利用 ＡＤＡＭＳ 和 ＡＮＳＹＳ 软件对太阳翼展开与锁

定和卫星本体姿态的相互作用进行了详细论述，并给出了帆板振动控制方面的建议；２０１１ 年，
王晛等［８］基于虚拟样机技术综合考虑多影响因素模拟了太阳翼地面展开锁定冲击过程，较好

地预测了其动态行为；２０１２ 年，游斌弟等［９］基于 Ｌａｇｒａｎｇｅ 和 Ｎｅｗｔｏｎ 法推导了递推形式的太阳

翼展开锁紧动力学模型，研究了铰链副接触碰撞对卫星太阳翼系统的影响等等．由以上可以看

出，太阳翼展开动力学一直是国内外的研究热点，众多学者对此开展了大量研究工作，但是仍

存在一些问题有待进行深入探讨，例如现有的研究对包含有铰链副摩擦影响的太阳翼展开动

力学的研究尚很不充分．铰链间不可避免地存在着间隙和摩擦［１０］，由于太空环境恶劣和温度

变化剧烈，铰链摩擦有时会对太阳翼展开造成重要影响，文献［１１］利用 ＡＤＡＭＳ 软件对含间隙

可展构件进行数值仿真，进一步指出摩擦等问题对展开动力学行为的影响不可忽略．
本文对考虑铰链摩擦影响的太阳翼展开动力学进行研究，给出详细的建模过程．首先给出

太阳翼多体系统的动力学方程，然后利用虚功率原理推导铰链摩擦对系统动力学方程的贡献，
最后通过数值仿真验证了本文方法的有效性．

１　 太阳翼系统结构

１．１　 系统描述

如图 １ 所示为太阳翼系统结构简图．系统由航天器本体（ｈｕｂ）、连接架（ｙｏｋｅ）、 Ｎ′ 块太阳

帆板和铰链等所组成，其中航天器本体、连接架、太阳帆板三者之间都是通过扭簧铰链相互铰

接，由此形成链式结构［１２］ ．太阳翼释放前处于折叠状态，在航天器入轨后各展开构件靠扭簧驱

动而同步展开，展开到预定位置后触发锁定装置使太阳翼最终锁定在期望位置．
扭簧所提供的扭矩可以表达如下：

　 　 Ｄｔｏｒｑｕｅ ＝ Ｋｄ（θ
－
－ θ）， （１）

（ａ） 收拢状态

（ａ） Ｉｎ ｆｏｌｄｅｄ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

（ｂ） 展开过程

（ｂ） Ｔｈｅ ｕｎｆｏｌｄｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ
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（ｃ） ＣＣＬ 连接示意图

（ｃ） Ｔｈｅ ＣＣＬ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ
图 １　 航天器太阳翼结构简图

Ｆｉｇ．１　 Ｔｈｅ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ

式中， Ｋｄ 为扭簧的扭转刚度，θ
－
为扭簧的预紧角，θ 为连接架和太阳帆板的展开角如图 １（ｂ）所

示．太阳翼展开前处于折叠状态，系统展开到位后扭簧扭矩假定为 ０，因此对于连接架有 θ
－
＝

９０°，而对于各个帆板则有 θ
－
＝ １８０° ．

１．２　 绳索联动展开机构

太阳翼各个构件的展开要求保持同步性，这在实际中常常是通过绳索联动机构（ＣＣＬ）来
实现的［１３］，其连接方式如图 １（ｃ）所示［１］ ．在采用 ＡＤＡＭＳ 软件对太阳翼展开进行仿真时，文献

［４⁃５， １４］采用 ＡＤＡＭＳ 的关联副法（ＣＯＵＰＬＥＲ）描述 ＣＣＬ，这实际上是将 ＣＣＬ 的软钢索刚度

视为无穷大，与实际结构有差别．本文将 ＣＣＬ 视为一个反馈控制系统，这可以更加有效地描述

ＣＣＬ 的力学性能，其数学模型为［１５］

　 　 ＴＣＣＬ ＝ ＫＣＣＬΔθ， （２）
式中， ＴＣＣＬ 是 ＣＣＬ 的绳索等效力矩，其对各展开构件的施加方式可参考文献［１］； ＫＣＣＬ 是机构

的等效扭转刚度，具体表达式见文献［１５］；Δθ 是邻接展开角之差．例如，对于 ＣＣＬ１，有 Δθ１ ＝
２θ０ － θ１，其中 θ０ 为 ｈｕｂ 与 ｙｏｋｅ 之间的展开角， θ１ 为 ｙｏｋｅ 与第 １ 块帆板之间的展开角，如图 １
（ｂ）所示．对于 ＣＣＬ２，有 Δθ２ ＝ θ１ － θ２，其中 θ２ 为第 １ 块帆板和第 ２ 块帆板之间的展开角，之后

以此类推．
１．３　 锁定机构

锁定机构的作用是当太阳翼展开到期望的角度后瞬间完成锁定．对于连接架其期望展开

角度为 ９０°，对于帆板则为 １８０°．本文考虑图 ２ 所示的凸轮锁定机构，邻接两构件分别固定在 Ａ
与 Ｂ 上，凸轮 Ｃ 固定于 Ａ 上，轴 Ｄ 和凸轮 Ｃ 之间为转动铰，滑销 Ｅ 在凸轮 Ｃ 表面上滑动，最终

进入槽窝 Ｇ 中，最终实现锁定［１５］ ．
锁定机构的数学模型可以结合软件 ＡＤＡＭＳ 的阶跃函数与双侧碰撞函数的写法来确定，

锁定力矩的函数形式如下［１６］：
　 　 ＭＬＯＣＫ（θｉ） ＝ Ｆ１（θｉ，ｘ１，０，ｘ２，１） × Ｆ２（θｉ，θｉ，ｘ３，ｘ４，ｋ，ｅ，ｃ，ｄ）， （３）

式中， Ｆ１ 代表 ＳＴＥＰ 函数， Ｆ２ 代表 ＢＩＳＴＯＰ 函数； θｉ 为展开构件的展开角位移，如图 １（ｂ）所示；
θｉ 为其展开角速度；ｘ１ 和 ｘ２ 分别为阶跃函数 ＳＴＥＰ 中角位移变量的低阈值和高阈值； ｘ３ 和 ｘ４ 分

别为双侧碰撞函数 ＢＩＳＴＯＰ 的角位移变量的低阈值和高阈值； ｋ 为刚度系数，ｅ 为刚度指数，ｃ
为阻尼系数，ｄ 为阻尼增量距离．
１．４　 铰摩擦模型

太阳翼系统各构件之间通过旋转铰连接，本小节给出铰摩擦力的表达．旋转铰模型如图 ３
所示，其中 Ｆｘ， Ｆｙ 和 Ｆｚ 分别为相对于铰中心的约束反力， Ｔｘ 和 Ｔｙ 分别为约束反力矩， ω为转

动角速度， Ｒｎ 为摩擦圆半径， Ｒｂ 为弯曲作用半径， Ｒｐ 为转动副半径， Ｔｆ 为旋转铰受到的摩擦
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力矩［１７］ ．

图 ２　 锁定机构简图 图 ３　 旋转铰模型示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｓｋｅｔｃｈ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏｃｋｉｎｇ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｊｏｉｎｔ ｍｏｄｅｌ

旋转铰的正压力由约束反力和约束反力矩等效而成，其中由轴向约束反力等效出的正压

力可以表示为

　 　 Ｎ１ ＝ Ｆｚ ． （４）
轴外方向约束反力等效出的正压力可表示为

　 　 Ｎ２ ＝ Ｆ２
ｘ ＋ Ｆ２

ｙ ． （５）
约束反力矩等效出的正压力为

　 　 Ｎ３ ＝
Ｔ２

ｘ ＋ Ｔ２
ｙ

Ｒｂ
． （６）

因此，旋转铰所产生的摩擦力矩可以表示为

　 　 Ｔｆ ＝ μ（Ｎ１Ｒｎ ＋ Ｎ２Ｒｐ ＋ Ｎ３Ｒｐ）， （７）
式中， μ 为摩擦因数．本文引入改进的 Ｃｏｕｌｏｍｂ（库伦）摩擦模型［１８］，摩擦因数为两接触物体相

对速度 ｖｔ 的函数，即

　 　 μ（ｖｔ） ＝

－ μｄｓｉｇｎ（ｖｔ），　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｆｏｒ ｖｔ ＞ ｖｄ，

－ μｄ ＋ （μｓ － μｄ）
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式中， μｓ 和 μｄ 分别为静、动摩擦因数，ｖｓ 和 ｖｄ 分别为静、动摩擦的临界速度，详见文献［１８］．

２　 太阳翼展开动力学与控制

本节采用单项递推方法推导太阳翼系统的动力学方程．假设系统各构件为刚体，忽略铰链

间隙的非线性因素和重力的影响．
２．１　 系统动力学建模

空间漂浮的航天器太阳翼为无根树形多体系统，其拓扑构型如图 ４ 所示．Ｂ１ 为航天器本

体，Ｂ２ 为连接架，Ｂ３ ～ ＢＮ 为太阳翼各帆板．由于航天器本体自由漂浮于空中，故物体Ｂ１ 与Ｂ０ 间

可采用虚铰连接方式处理，即铰 Ｈ１ 为虚铰（自由度为 ６） ．该无根链式多体系统由 Ｎ 个物体和

铰构成，Ｎ ＝ Ｎ′ ＋ ２，其中Ｎ′为帆板的个数．如图４所示，ＯＲ⁃ｘＲｙＲｚＲ 为参考基，Ｏ０⁃ｘ０ｙ０ｚ０ 为轨道坐
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标系且假定与参考基平行，Ｏｉ⁃ｘｉｙｉｚｉ 为 Ｂ ｉ 的连体基，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ ．

图 ４　 太阳翼多体系统拓扑结构图

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ａｓ ａ ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ ｓｙｓｔｅｍ

本文采用广义相对坐标即铰坐标来描述物体的位形．定义 Ｂ ｉ 的广义坐标为 ｙｉ ＝ ｑｉ，ｉ ＝ １，
２，…，Ｎ，其中 ｑｉ ∈ＲδＨｉ

×１ 为铰 Ｈｉ 的坐标列阵，δＨｉ
为铰 Ｈｉ 的自由度数，δＨｉ

≤６．则太阳翼系统独

立的广义坐标列阵可以表示为

　 　 ｙ ＝ （ｙＴ
１，ｙＴ

２，…，ｙＴ
Ｎ） Ｔ ． （９）

定义 Ｂ ｉ 的绝对速度阵为 ｖｉ ＝ （ｒＴｉ ，ωＴ
ｉ ） Ｔ，ｉ ＝ １，２，…，Ｎ，其中 ｒｉ 和 ω ｉ 分别为 Ｂ ｉ 连体基基点

的速度和角速度列阵．则系统的绝对速度列阵可以表示为

　 　 ｖ ＝ （ｖＴ
１，ｖＴ

２，…，ｖＴ
Ｎ） Ｔ ． （１０）

绝对速度列阵 ｖ 和独立的广义速度列阵 ｙ 之间的运动学转换关系可以根据单项递推组集

方法得到，详细表达式可以参考文献［１９］．
根据速度变分原理，系统变分形式的动力学方程可以表示为 （Δｖ） Ｔ（ － Ｍｖ ＋ ｆ） ＋ ΔＰ ＝ ０，

其中 Ｍ， ｆ 和 ΔＰ 分别为系统的广义质量阵、广义外力阵以及物体间相互作用的力元与非理想

约束力做的虚功率，它们的具体形式可以参考文献［１９］．转换成广义坐标形式，有
　 　 （Δｙ） Ｔ（ － Ｚｙ ＋ ｚ ＋ ｆ ｅｙ） ＝ ０， （１１）

式中， Ｚ，ｚ 和 ｆ ｅｙ 分别为关于系统广义坐标的广义质量阵、广义外力阵以及力元与非理想约束

力阵，具体形式参考文献［１９］．由于 ｙ 为系统独立的广义坐标，因此最终可得系统的动力学方

程为

　 　 － Ｚｙ ＋ ｚ ＋ ｆ ｅｙ ＝ ０． （１２）
２．２　 铰摩擦

根据 Ｌａｇｒａｎｇｅ 理论，铰理想约束力可通过约束 Ｊａｃｏｂｉ（雅克比）矩阵和 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘子进行

表示．设铰 Ｈｉ 限制物体 Ｂ ｉ 与 Ｂ ｊ 相对运动的约束方程的一般形式为

　 　 ΘＨｉ（ｒｉ，Ａｉ，ｒｊ，Ａ ｊ，ｔ） ＝ ０， （１３）
式中， ｒｉ，Ａｉ，ｒｊ 和 Ａ ｊ 分别为 Ｂ ｉ 与 Ｂ ｊ 的连体基基点的矢径坐标列阵和方向余弦阵，它们都可以

写成系统广义坐标 ｙ 的函数，因此约束方程（１３） 也可以写为 ΘＨｉ（ｙ，ｔ） ＝ ０．
假定该约束方程共有 ｎＨｉ

个，即ΘＨｉ ＝ （ΘＨｉ
１ ，ΘＨｉ

２ ，…，ΘＨｉ
ｎＨｉ

） Ｔ，其中 ｎＨｉ
＜ ６．对方程（１３）求导，

可得速度约束方程：
　 　 ＹＨｉ

ｉ ｖｉ ＋ ＹＨｉ
ｊ ｖ ｊ ＝ ＹＨｉ

ｖ ， （１４）
式中， ＹＨｉ

ｉ ∈ ＲｎＨｉ
×６ 和 ＹＨｉ

ｊ ∈ ＲｎＨｉ
×６ 分别为约束方程相对于 Ｂ ｉ 和 Ｂ ｊ 的 Ｊａｃｏｂｉ 矩阵， ＹＨｉ

ｖ 为速度

约束方程右项．
定义 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘子列阵为 λｉ ＝ （λ ｉ

１，λ ｉ
２，…，λ ｉ

ｎＨｉ
） Ｔ，则作用于 Ｂ ｉ 质心上的理想约束力可以
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表达为

　 　 ＦＨｉ
ｃｉ ＝ （ＹＨｉ

ｉ ） Ｔλｉ ． （１５）
该理想约束力对 Ｂ ｉ 所做的虚功率为

　 　 ΔＰＨｉ
ｉ ＝ （Δｖｉ） Ｔ（ＹＨｉ

ｉ ） Ｔλｉ ． （１６）
为了能够计算铰点的摩擦力，需要得到铰点上的实际约束力的表达式，以下推导铰点实际

约束力与 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘子之间的关系．以铰 Ｈｉ 为研究对象，作用于铰点 Ｐ 上的实际约束力Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｉ ＝

［（ＦＨｉＰ
ｉ ） Ｔ，（ＭＨｉＰ

ｉ ） Ｔ］ Ｔ 所做的虚功率为

　 　 ΔＰＨｉＰ
ｉ ＝ （ΔｒＰｉ ） ＴＦＨｉＰ

ｉ ＋ （ΔωＰ
ｉ ） ＴＭＨｉＰ

ｉ ＝ （ΔｖＰ
ｉ ） Ｔ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｉ ， （１７）

式中， ｖＰ
ｉ ＝ ［（ｒＰｉ ） Ｔ，（ωＰ

ｉ ） Ｔ］ Ｔ 为 Ｐ 点的绝对速度列阵，由刚体动力学知有 ωＰ
ｉ ＝ ω ｉ ．

考虑到理想约束力和实际约束力对 Ｂ ｉ 所做的虚功率相等，由方程（１６）和（１７）可得

　 　 （Δｖｉ） Ｔ（ＹＨｉ
ｉ ） Ｔλｉ ＝ （ΔｖＰ

ｉ ） Ｔ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｉ ． （１８）

考虑到方程 ｖｉ ＝ ＫＰ
ｉ ｖＰ

ｉ ，其中 ＫＰ
ｉ ＝

Ｉ３ ρＰ
ｉ

０ Ｉ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， 方程（１８）可以写为

　 　 （ΔｖＰ
ｉ ） Ｔ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｉ ＝ （ΔｖＰ

ｉ ） Ｔ（ＫＰ
ｉ ） Ｔ（ＹＨｉ

ｉ ） Ｔλｉ ． （１９）
由方程（１９）可以得到铰点 Ｐ 上的实际约束力与 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘子之间的关系为

　 　 Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｉ ＝ （ＹＨｉ

ｉ ＫＰ
ｉ ） Ｔλｉ ． （２０）

由摩擦理论知，作用于铰点 Ｐ 的摩擦力Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｆｉ 可以表示为实际约束力的函数，因此铰摩擦力

也可以表示成 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘子的函数，即

　 　 Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｆｉ ＝ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ） ＝

ＦＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ）

ＭＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
． （２１）

考虑到方程（１７），摩擦力对铰点 Ｐ 所做的虚功率为

　 　 ΔＰＨｉＰ
ｆｉ ＝ （ΔｖＰ

ｉ ） Ｔ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ） ＝ （Δｖｉ） Ｔ［（ＫＰ

ｉ ） Ｔ］ －１ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ） ． （２２）

同理，以铰 Ｈｉ 为研究对象，铰 Ｈｉ 对铰点 Ｑ 的摩擦力可表示为

　 　 Ｆ

）

ＨｉＱ
ｃｆｊ ＝ Ｆ

）

ＨｉＱ
ｃｆｊ （λｉ） ＝

－ ＦＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ）

－ ＭＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ） － ｈｉＦＨｉＰ

ｃｆｉ （λｉ）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
， （２３）

式中， ｈｉ 为 ｈｉ 的坐标方阵．本文所考虑的铰为旋转铰，因此有 ｈｉ ＝ ０．
考虑到方程（２２）和（２３），类似地，可求得铰摩擦对铰 Ｈｉ 点 Ｑ 所做虚功率为

　 　 ΔＰＨｉＱ
ｆｊ ＝ （ΔｖＱ

ｊ ） Ｔ Ｆ

）

ＨｉＱ
ｃｆｊ （λｉ） ＝ （Δｖ ｊ） Ｔ［（ＫＱ

ｊ ） Ｔ］ －１ Ｆ

）

ＨｉＱ
ｃｆｊ （λｉ）， （２４）

式中　 　 ＫＱ
ｊ ＝

Ｉ３ ρＱ
ｊ

０ Ｉ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

铰 Ｈｉ 的摩擦力对系统所做的虚功率可表示为

　 　 ΔＰＨｉ
ｆ ＝ ΔＰＨｉＰ

ｆｉ ＋ ΔＰＨｉＱ
ｆｊ ＝

　 　 　 　 （Δｖｉ） Ｔ［（ＫＰ
ｉ ） Ｔ］ －１ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ） ＋ （Δｖ ｊ） Ｔ［（ＫＱ

ｊ ） Ｔ］ －１ Ｆ

）

ＨｉＱ
ｃｆｊ （λｉ） ． （２５）

考虑到方程运动学递推关系［１９］，方程（２５）可表达为

　 　 ΔＰＨｉ
ｆ ＝ ΔＰＨｉＰ

ｆｉ ＋ ΔＰＨｉＱ
ｆｊ ＝ ΔｙＴｆ ｅｙ

ｆｉ （λｉ）， （２６）
式中

　 　 ｆ ｅｙ
ｆｉ （λｉ） ＝ ＧＴ

ｉ ［（ＫＰ
ｉ ） Ｔ］ －１ Ｆ

）

ＨｉＰ
ｃｆｉ （λｉ） ＋ ＧＴ

ｊ ［（ＫＱ
ｊ ） Ｔ］ －１ Ｆ

）

ＨｉＱ
ｃｆｊ （λｉ）， （２７）

式中， Ｇｉ ＝ ［Ｇｉ１，Ｇｉ２，…，ＧｉＮ］， 具体表达式可参考文献［１９］．
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系统所有铰的摩擦力做的虚功率可以写为

　 　 ΔＰ ｆ ＝ ∑ΔＰＨｉ
ｆ ＝ （Δｙ） Ｔ∑ｆ ｅｙ

ｆｉ ＝ （Δｙ） Ｔｆ ｅｙ
ｆ （λ）， （２８）

式中　 　 λ ＝ ［（λ１） Ｔ，（λ２） Ｔ，…，（λＮ） Ｔ］ Ｔ ．
摩擦力为非理想约束力，则有

　 　 ｆ ｅｙ
ｎｃ ＝ ｆ ｅｙ

ｆ （λ） ＝ ∑ｆ ｅｙ
ｆｉ （λｉ）， （２９）

式中， ｆ ｅｙ
ｆ （λ） 即为系统所有铰摩擦力对系统动力学方程的贡献．在方程（１２）中加入摩擦力，便

可得到考虑铰摩擦的系统动力学方程：
　 　 － Ｚｙ ＋ ｚ ＋ ｆ ｅｙ

ｅ ＋ ｆ ｅｙ
ｆ （λ） ＝ ０． （３０）

由于方程（３０）中引入了 Ｌａｇｒａｎｇｅ 乘子，方程个数少于待求变量的数量，因此需要补充方

程才能进行求解．本文通过引入系统中受铰摩擦力作用的外接物体的动平衡方程来获得系统

的动力学方程．系统中单个物体的动平衡方程为

　 　 － Ｍｉｖｉ ＋ ｆｉ ＋ Ｆｃ
ｉ ＋ Ｆｆ

ｉ ＝ ０， （３１）
式中， Ｆｃ

ｉ ∈ Ｒ６×１ 为铰的实际约束力向 Ｂ ｉ 的质心简化的广义力列阵，Ｆｆ
ｉ ∈ Ｒ６×１ 为铰摩擦力向

Ｂ ｉ 的质心简化的广义力列阵．
考虑到方程（３１），系统中 Ｎ 个含摩擦铰的物体的动平衡方程可写成矩阵形式，有
　 　 － Ｍｖ ＋ ｆ ＋ Ｆｃ ＋ Ｆｆ ＝ ０． （３２）
考虑到运动学递推关系，方程（３２）可表达为

　 　 － Ｍ（Ｇ０ｖ０ ＋ Ｇｙ ＋ ｇＩＮ） ＋ ｆ ＋ Ｆｃ ＋ Ｆｆ ＝ ０． （３３）
综合方程（３２）和（３３），引入摩擦后的系统动力学方程最终可以表达为

　 　
－ Ｚｙ ＋ ｚ ＋ ｆ ｅｙ

ｅ ＋ ｆ ｅｙ
ｆ （λ）

－ Ｍ（Ｇ０ｖ０ ＋ Ｇｙ ＋ ｇＩＮ） ＋ ｆ ＋ Ｆｃ ＋ Ｆｆ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝ ０． （３４）

式（３４）为非线性方程组，需要通过非线性迭代求得数值解，具体数值算法可以参考文献

［１７， １９］，本文不再给出．
２．３　 控制设计

太阳翼的展开过程会对航天器的位形造成影响，影响其定位精度．本小节采用 ＰＤ 控制方

法，通过施加在 ｈｕｂ 上 ６ 个自由度上的控制力和力矩来控制帆板展开所引起的系统位形变化．
施加控制项后，系统方程（１２）或（３０）可以改写为

　 　 ｙ ＝ Ｆ（ｙ，ｙ） ＋ Ｃｕ， （３５）
式中， Ｆ（ｙ， ｙ） ＝ Ｚ －１（ｚ ＋ ｆ ｅｙ） 为系统广义力列阵， Ｃ为控制力位置矩阵， ｕ∈Ｒ６×１ 为控制力列

阵．本文只采用 ｈｕｂ 的信息进行控制反馈，因此 ＰＤ 控制律可写为

　 　 ｕ ＝ － ｋ１ｙｈｕｂ － ｋ２ｙｈｕｂ， （３６）
式中， ｋ１，ｋ２ ∈Ｒ６×６ 为控制增益矩阵，都为对角阵；ｙｈｕｂ，ｙｈｕｂ ∈Ｒ６×１ 分别为 ｈｕｂ 的位形坐标列阵

和位形坐标速度列阵．从下节的数值仿真将可以看出，ＰＤ 控制律能够有效地抑制太阳翼展开

所引起的本体位形漂移．

３　 数 值 仿 真

本节进行数值仿真，验证以上理论内容的有效性．考虑航天器带有 ３ 块帆板的情况，系统

物理参数见表 １．航天器在空间处于漂浮状态，初始时刻太阳翼为收拢状态，见图 １（ａ）．所有扭

簧刚度皆取值为 Ｋｄ ＝ ０．１ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ，旋转铰的几何参数为Ｒｐ ＝ ０．０２ ｍ，Ｒｎ ＝ ０．０４ ｍ，Ｒｂ ＝ ０．０６ ｍ，
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静、动摩擦因数分别为 μ ｓ ＝ ０．４５，μ ｄ ＝ ０．３５， 其它参数参考文献［１８］．ｙｏｋｅ 和 ３ 块帆板在展开过

程中需要保持同步性，因此任意时刻展开角之间在数值上应满足 θ １ ＝ θ ２ ＝ θ ３ ＝ ２θ ０ ．ＣＣＬ 装置的

等效扭转刚度取值为 ＫＣＣＬ ＝ １．５ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ ．锁定机构施加于连接架根部与航天器本体之间，其
它各帆板的锁定由同步机构 ＣＣＬ 协调完成，锁定力矩函数各参数的取值可以参考文献［４］，在
此不再给出．

表 １　 航天器太阳翼模型的物理参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ
ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ Ｌｉ ／ ｍ

（ ｌｅｎｇｔｈ×ｗｉｄｔｈ×ｈｅｉｇｈｔ）

ｍａｓｓ
ｍ ／ ｋｇ

ｒｏｔａｒｙ ｉｎｅｒｔｉａ

Ｊｘｘ ／ （ｋｇ·ｍ２）

ｒｏｔａｒｙ ｉｎｅｒｔｉａ

Ｊｙｙ ／ （ｋｇ·ｍ２）

ｒｏｔａｒｙ ｉｎｅｒｔｉａ

Ｊｚｚ ／ （ｋｇ·ｍ２）

ｈｕｂ １×１×１ １ ８００ ３００ ３００ ３００

ｙｏｋｅ ０．７６５×２×０．０２５ ４．５００ １．７３０ １．５００ ０．２２０

ｐａｎｅｌ⁃１ １．５３０×２×０．０２５ ９．０００ ４．７７５ ３．０１３ １．７６３

ｐａｎｅｌ⁃２ １．５３０×２×０．０２５ ９．０００ ４．７７５ ３．０１３ １．７６３

ｐａｎｅｌ⁃３ １．５３０×２×０．０２５ ９．０００ ４．７７５ ３．０１３ １．７６３

图 ５　 太阳翼角位移时间历程

Ｆｉｇ．５　 Ａｎｇｕｌａｒ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ

　 　 根据本文理论自编程序进行数值仿真．航天器连接架和 ３ 块帆板的角位移时程如图 ５ 所

示．可以看出，太阳翼各展开构件在扭簧驱动及同步机构 ＣＣＬ 共同作用下实现同步展开动作，
并在 １７．５ ｓ 依靠锁定机构开始锁定，由于锁定机构、同步机构以及惯性的联合作用，展开角会

在期望角附近出现一定的震荡，尤其是帆板 ２ 和帆板 ３ 较为明显．这是由于锁定机构施加在连

接架根部与本体之间，各帆板之间则依靠同步机构协助锁定，同步机构提供的锁定力小于锁定

机构而造成．图 ５ 中同时给出了采用 ＡＤＡＭＳ 软件进行仿真的结果．可以看出，采用本文方法能

够取得与 ＡＤＡＭＳ 软件相同的仿真结果，这验证了本文方法的有效性．本文采用自编程序所得

到的太阳翼展开曲线与文献［１，８，１３⁃１５］中采用商业软件仿真所得结果的趋势是一致的，这进

一步验证了本文数值仿真结果的正确性．此外，铰摩擦对太阳翼展开以及锁定过程的影响不可

忽略．从图 ６ 可以看出，铰摩擦对太阳翼展开存在一定迟滞作用，且对锁定后展开角的震荡现

象具有一定的抑制作用．
太阳翼的展开过程会引起航天器本体位形的变化，如图 ７ 中虚线所示．为了抑制位形漂
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移，采用本文的 ＰＤ 方法进行控制，控制增益取值为 ｋ１（ ｉ，ｉ） ＝ １０４，ｋ２（ ｉ，ｉ） ＝ ５ × １０３，ｉ ＝ １，２，…，
６ ．控制仿真结果如图 ７ 所示，可看出，施加控制后航天器本体基本维持在初始位置．

（ａ） 展开过程中 （ｂ） 锁定后

（ａ） Ｉｎ ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ （ｂ） Ａｆｔｅｒ ｌｏｃｋｉｎｇ
图 ６　 摩擦对太阳翼角位移影响

Ｆｉｇ．６　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｈｉｎｇｅ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｏｎ ａｎｇｕｌａｒ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ
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图 ７　 航天器本体的位移和角位移时间历程

Ｆｉｇ．７　 Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ａｎｄ ａｎｇｕｌａｒ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｈｕｂ

４　 结　 　 论

本文采用虚功率原理和单项递推组集方法研究了太阳翼展开动力学建模与主动控制问

题，给出了系统动力学建模的详细推导过程，研究了旋转铰摩擦对系统动力学方程的贡献．通
过与 ＡＤＡＭＳ 软件的仿真结果进行对比，验证了所建系统模型的正确性，而且该模型具有计算

效率高和程式化的特点．研究结果显示，本文所建模型能够正确描述太阳翼展开过程，铰摩擦

对太阳翼展开动力学行为的影响不可忽略，太阳翼的展开过程会导致航天器的位形发生漂移，
基于位形本体信息反馈的 ＰＤ 控制能够有效地抑制这种位形漂移．
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