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大型挠性航天器刚柔耦合动特性分析

张巍耀， 高晶波， 王　 聪

（哈尔滨工业大学 航天学院， １５０００１ 哈尔滨）

摘　 要： 为研究装载周边桁架式可展开天线的航天器在进行姿态调整时的动态响应特性，建立了航天器动力学模型，并
对姿态调整过程的动态响应进行数值求解．首先建立由可展开天线、太阳帆板和中心平台组成的整星有限元模型并求出

无约束边界条件下的固有频率和振型．通过有限元模型和 Ａｄａｍｓ 联合仿真建立航天器零次刚柔耦合动力学模型并求得

姿态调整过程整星的位移和转角以及太阳帆板和可展开天线的动态响应．结果表明：整星的低阶模态特性主要体现在太

阳帆板和天线连接杆的变形上，而天线结构无变形；航天器在进行姿态调整时，挠性部件在做大范围整体运动的同时发

生显著的结构振动；航天器完成姿态调整后天线几何中心点在平衡位置附近继续振荡．
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　 　 周边桁架式天线又称环形可展开天线，主要

应用于空间飞行器对地观测任务，是一种极具应

用前景的星载天线结构［１］ ． ２０ 世纪 ９０ 年代美国

ＴＲＷ Ａｓｔｒｏｓｐａｃｅ 公司研发的空间可展开天线

Ａｓｔｒｏｍｅｓｈ 是最早应用于工程实际的周边桁架式

天线．该天线于 ２０００ 年 １２ 月 ５ 日入轨服役［２］ ．

Ａｓｔｒｏｍｅｓｈ 由周边桁架、上下柔性索网、调节索和

金属反射丝组成，入轨完全展开后口径可达

１２􀆰 ２５ ｍ，质量仅为 ５５ ｋｇ，具有口径可变范围大、
收缩率高、变形小、型面精度高等优点．在一定范

围内增加天线尺寸不会改变自身结构，单位尺度

质量并不成比例增加，反而呈大幅下降趋势［３］ ．然
而反射面预应力求解难度大、型面精度要求过高、
结构展开技术过于复杂以及严酷的太空环境等均

是周边桁架式天线投入实际应用过程中所面临的

难题［４－６］ ．Ｍｏｂｒｅｍ 等［７］ 对 Ａｓｔｒｏｍｅｓｈ 空间飞行器



的质量特性、固有频率和振型做了详细研究，并讨

论了热变形、装配误差和外界扰动对天线膜面精

度的影响． Ｓｔｅｇｍａｎ 等［８］ 用口径 ５ ｍ 的 Ａｓｔｒｏｍｅｓｈ
天线模拟了太空环境的地面热变形试验，得到了

膜面温度分布情况以及节点变形位移等实验结

果． Ｃｈｏｄｉｍｅｌｌａ 等［９］ 对满足 ＮＡＳＡ 未来对地观测

任务需求的 ３５ ｍ 口径 Ａｓｔｒｏｍｅｓｈ 天线设计方案进

行了可行性分析，并研究了天线的结构质量特性

以及受到太阳辐射后结构的热变形，提出了一种

保持反射面膜面精度的主动控制方案．国内研究

人员主要从结构设计与样机试验、反射面预应力

计算和天线结构动力学特性等方面展开研究．西
北工业大学、浙江大学和哈尔滨工业大学对空间

可展开天线的结构设计和展开机理做了相应研

究［１０－１２］ ．闫军等［１３］建立了 １２􀆰 ２５ ｍ 口径天线非线

性有限元模型，得到了天线结构的固有频率和振

型．西安电子科技大学对天线反射面预应力计算

和精度控制做了详尽研究［１４］ ．
航天器在进行姿态调整时会对挠性附件的运

动状态产生一定的影响．卫星平台的平移或转动会

激发挠性附件的弹性振动．由于结构刚度较低且真

空环境下无空气阻尼效应，挠性附件的弹性振动难

以抑制．这不仅不利于中心平台的姿态稳定，而且

会对挠性附件的正常工作产生有害影响．因此研究

航天器调姿过程动态响应特性对挠性附件振动抑

制和提高中心平台姿态稳定性具有重要意义．本文

首先研究了挠性航天器的结构动力学特性，通过建

立有限元模型求解整星的固有频率和振型．利用有

限元模型和多体动力学软件 Ａｄａｍｓ 建立航天器零

次刚柔耦合动力学模型，最后对航天器姿态调整过

程动态响应进行了数值仿真求解．

１　 动力学模型

挠性航天器的中心平台可视作刚体，挠性附

件如可展开天线和太阳帆板等在同中心刚体作整

体平移和转动的同时还发生着结构振动，这是典

型的刚柔耦合动力学问题［１５］ ．
如图 １ 所示， ｅｒ 为惯性坐标系，ｅｂ 为浮动坐标

系，则航天器任意一点 ｐ 的位置向量为

ｒ ＝ ｒ０ ＋ Ａ（ｓｐ ＋ ｕｐ） ． （１）
式中： ｒ为点 ｐ 在惯性系下的位置向量；ｒ０ 为 ｅｂ 原

点在惯性系的坐标向量；Ａ 为方向余弦矩阵；ｓｐ 为
点 ｐ在 ｅｂ 的位置向量；ｕｐ 为相对变形量，采用模态

坐标表示为

ｕｐ ＝ Φｐｑｆ ． （２）
式中 Φｐ 为点 ｐ 的模态振型矩阵，ｑｆ 为广义位移．由

式（１）可得柔性体上任意一点ｐ的速度和加速度为

ｒ·ｐ ＝ ｒ·０ ＋ Ａ·（ｓｐ ＋ ｕｐ） ＋ ＡΦｐｑ
·

ｆ， （３）

ｒ¨ ｐ ＝ ｒ¨ ０ ＋ Ａ¨ （ｓｐ ＋ ｕｐ） ＋ ２Ａ·Φｐｑ
·

ｆ ＋ ＡΦｐｑ
¨
ｆ ． （４）

eb

er

图 １　 柔性航天器示意

　 　 选取浮动坐标系的位置坐标和柔性体的模态

坐标作为广义坐标 ξ，即
ξ ＝ ［ｘ，ｙ，ｚ，ψ，θ，ϕ，ｑｉ］Ｔ ＝ ［ｒ ψ ｑ］Ｔ． （５）

式中 ｉ ＝ １，２，…，Ｍ． 则点 ｐ 的速度表达式（３）可以

表示为

ｖｐ ＝ ［Ｉ － Ａ（ｓｐ ＋～ ｕｐ）Ｂ ＡΦＰ］ξ
·． （６）

式中 Ｂ为欧拉角的时间导数与角速度之间的转换

矩阵．柔性体的动能和势能为

　 Ｔ ＝ １
２ ∫ＶρｖＴｖｄＶ ≈ １

２ ∑Ｐ
ｍｐｖＴ

ｐ ｖｐ ＋ ωＧＢＴ
ｐ ＩｐωＧＢ

ｐ ，

（７）

　 Ｗ ＝ Ｗｇ（ξ） ＋ １
２
ξ ＴＫξ ＝ ∫

Ｗ
ρ［ｒＢ ＋ Ａ（ｓｐ ＋

Φｐｑ） Ｔ］ｇｄＷ ＋ １
２
ξ ＴＫξ ． （８）

式中 ｍｐ 和 Ｉｐ 分别为节点 ｐ 的质量和惯性张量，

ωＧＢ
ｐ ＝ Ｂｐψ̇ 为点 ｐ 相对于全局坐标基的角速度在

局部坐标基中的斜方阵表示．运用拉格朗日乘子

法建立柔性体的运动微分方程为

Ｍ̈ξ ＋Ｍξ̇－ １
２

∂Ｍ
∂ξ

ξ̇é

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ

ξ̇＋Ｋξ ＋Ｆｇ ＋Ｃξ̇＋
∂ψ
∂ξ

é

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ

λ ＝ Ｑ．

（９）
式中 Ｍ、Ｋ 和 Ｃ 分别为质量、刚度和阻尼矩阵，Ｆｇ

为广义重力，λ 为拉格朗日乘子，Ｑ 为广义外力．

２　 有限元模型

参考文献［９，１６－１７］建立口径 １２􀆰 ５ ｍ 的周

边桁架式可展开天线有限元模型．框架采用梁单

元等效，前后索网和拉锁使用杆单元等效，预张力

通过力密度法求出．反射网采用膜单元等效，其预

张力通过降温法获得，即
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ε ＝ α（Ｔ － Ｔｒｅｆ） ． （１０）
式中： α 为热膨胀系数；Ｔ和 Ｔｒｅｆ 分别为当前温度和

参考温度； ε 为预应变．卫星平台有限元模型参照

我国东方红 ３ Ａ 建立［１８］ ．当卫星完全展开锁定后，
部件之间的连接方式等效为刚性连接．通过采用多

点约束将天线和太阳帆板与中心平台连接可以得

到整星有限元模型，如图 ２ 所示．
　 　 自由边界条件下有限元模型一至六阶模态为

刚体模态．表 １ 为天线与平台间连杆长度 ｌ 为

７ ３３８ ｍｍ时整星七至十二阶固有频率和振型．

N1

N2

X

Z

Y

图 ２　 整星有限元模型

表 １　 有限元模型固有频率和振型

阶次 固有频率 ／ Ｈｚ 模态振型描述

７ ０􀆰 ２５４ 整体绕 Ｚ 轴转动，太阳帆板弯曲变形，天线无结构变形．
８ ０􀆰 ２７６ 太阳帆板弯曲变形，卫星平台和天线保持静止且无变形．
９ ０􀆰 ５０７ 整体绕 Ｚ 轴转动，太阳帆板弯曲变形，天线无结构变形．

１０ ０􀆰 ６９６ 整体绕 Ｙ 轴转动，连接杆在 Ｘ － Ｚ 平面内弯曲变形，天线随连接杆做整体运动，无结构变形．
１１ ０􀆰 ７９４ 整体绕 Ｘ 轴转动，连接杆在 Ｙ － Ｚ 平面内弯曲变形，天线随连接杆做整体运动，无结构变形．
１２ ０􀆰 ９３９ 整体绕 Ｘ 轴转动，太阳帆板在 Ｙ － Ｚ 平面内运动，天线不发生结构变形．

　 　 在低阶模态中整星振型特性主要体现在太阳

帆板和连接杆的变形上，天线无明显的结构变形．
事实上从第十八阶模态开始，天线结构才发生明

显变形．表 ２ 给出了连接杆取不同长度时整星的

固有频率．
表 ２　 不同连接杆长度整星固有频率

阶次
固有频率／ Ｈｚ

ｌ ＝ ７ ３３８ ｍｍ ｌ ＝ ９ ７８４ ｍｍ ｌ ＝ １２ ２２９ ｍｍ ｌ ＝ １４ ６７５ ｍｍ

７ ０􀆰 ２５４ ０􀆰 ２５２ ０􀆰 ２５０ ０􀆰 ２４７
８ ０􀆰 ２７６ ０􀆰 ２７６ ０􀆰 ２７６ ０􀆰 ２７６
９ ０􀆰 ５０７ ０􀆰 ４９２ ０􀆰 ４７９ ０􀆰 ４６７

１０ ０􀆰 ６９６ ０􀆰 ５９９ ０􀆰 ５２７ ０􀆰 ４７１
１１ ０􀆰 ７９４ ０􀆰 ７３７ ０􀆰 ６８６ ０􀆰 ６４１
１２ ０􀆰 ９３９ ０􀆰 ９３７ ０􀆰 ９３５ ０􀆰 ９３３

　 　 可以发现，连接杆的增长会使整星的固有频

率降低．然而对于第八阶模态而言，连接杆长度增

加其固有频率保持不变．这是由于第八阶振型特

性主要体现在太阳帆板的变形上，整星和天线保

持静止且连接杆和天线无结构变形，因此连接杆

长度增加对第八阶固有频率影响较小．

３　 刚柔耦合动力学仿真

挠性航天器在轨运行且受到外界激励时的动

态响应求解属于刚柔耦合动力学范畴，可以采用

有限元＋Ａｄａｍｓ 联合求解．即将有限元模型的模态

结果导入 Ａｄａｍｓ，建立整星零次刚柔耦合动力学

模型．柔性部件上任意一点的运动等效为刚体位

移和变形位移的叠加．变形位移采用模态叠加法

（式（２））表示．整星在初始时刻为静平衡状态．模
型的阻尼为：固有频率在 １００ Ｈｚ 以下的模态阻尼

率为 １％；固有频率在 １００ ～ １ ０００ Ｈｚ 的模态阻尼

率为 １０％；固有频率在 １ ０００ Ｈｚ 以上的模态阻尼

率为 １００％．
图 ３ 为中心平台所受推力，其中 Ｆ１ 至 Ｆ４ 的推

力如图 ４（ａ）所示， Ｆ５ 至 Ｆ８ 的推力如图 ４（ｂ）所示．
整星在推力的作用下绕质心沿 Ｙ 轴旋转．图 ５ 为整

星质心不同方向的位移．图 ６ 显示了航天器绕质心

沿 Ｙ 轴旋转的角度．可以发现，在姿态调整过程中，
整星质心位置并不改变，仅姿态角发生变化．
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图 ３　 调姿发动机推力布局
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　 （ａ）推力曲线 Ａ 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）推力曲线 Ｂ

图 ４　 调姿发动机推力曲线

　 　 图 ７、８ 为连接杆和天线的连接点 Ｎ１（图 ２）的
位移曲线．当卫星完成调姿后，连接杆继续在平衡

位置处振动．图 ９（ａ）为整个姿态调整过程天线几何

中心的运动轨迹，图 ９（ｂ）为调姿结束后几何中心
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的运动轨迹．由于连接杆的弹性振动，在航天器完

成调姿后，天线几何中心仍然在一定区域内振荡．
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图 ５　 航天器质心位移
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图 ６　 航天器绕质心 Ｙ 轴方向转角
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图 ７　 节点 Ｎ１ 在 Ｘ 方向位移
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图 ８　 节点 Ｎ１ 在 Ｚ 方向位移
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图 ９　 天线几何中心运动轨迹

　 　 图 １０ 为姿态调整过程太阳帆板最远自由端

的中心处节点 Ｎ２（图 ２）Ｘ 方向振动位移（变形位

移） 及其傅里叶变换．由节点 Ｎ２ 自由振动部分位

移曲线的傅里叶变换可以识别整星的第八、九、十
阶模态．
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图 １０　 节点 Ｎ２ 在 Ｘ 方向振动位移及其傅里叶变换

４　 结　 论

１）整星的低阶模态特性主要体现在太阳帆

板和连接杆的变形上，可展开天线随连接杆作整

体刚性运动，无显著结构变形．
２）增加连接杆的长度会使整星固有频率降

低．但在第八阶模态中，由于仅太阳帆板发生变

形，天线、连接杆与中心平台保持相对静止，其固

有频率不随连接杆长度变化而变化．
３）航天器在轨姿态调整会使挠性附件如天

线和太阳帆板在做整体运动的同时产生显著的结

构变形，且挠性附件的结构振动会在姿态调整过

程结束后的一段时间内继续存在．由于连接杆的

弹性变形，姿态调整结束后天线几何中心点在平

衡位置附近继续保持振荡．
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