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柔性太阳帆航天器动力学建模与姿态控制
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摘　要：对基于控制叶片的太阳帆航天器，推导考虑弹性振动的太阳帆姿态动力学方程和振动方程，利用非
约束模态的概念给出了太阳帆航天器动力学方程的求解方法．结合超地球同步转移轨道太阳帆航天器偏航
轴对地定向问题，设计了太阳帆俯仰轴的考虑ＢａｎｇＢａｎｇ控制策略的ＰＤ控制器，数值仿真结果表明，所设计
的基于控制叶片的控制器可以较快、较精确地实现偏航轴对地定向任务．
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　　太阳帆航天器依靠面积巨大但质量很轻的帆
面反射太阳光获得源源不断的动力，是唯一不依

靠反作用推进实现飞行控制的飞行器［１］，因而近

些年来成为航天领域内的研究热点之一．在轨运
行的太阳帆尺寸巨大、转动惯量很大，且执行任务

飞行时间长，干扰力矩多，利用传统的姿态控制方

法会大大降低太阳帆的飞行性能，已不适用于太

阳帆的姿态控制，国内外学者提出了多种针对太

阳帆的新型姿态控制技术．
骆军红等［２］对基于控制叶片的太阳帆，利用

欧拉动力学原理建立其姿态动力学模型，通过数

值仿真研究了太阳帆对日定向的性能，这种被动

姿态控制方法无需消耗自身工质，适合于任务期

限长，姿控精度要求低的行星际探测等任务．
ＥｄｗａｒｄＭｅｔｔｌｅｒ等［３］对带有 Ｍ个控制叶片（每个
叶片的自由度数为１）的太阳帆进行了动力学建
模，并给出了一种非线性鲁棒控制算法．使用位于
４个支撑杆顶端的控制叶片也可实现太阳帆三轴
姿态控制［４－６］，ＢｏｎｇＷｉｅ对采用这种姿态控制机
构的太阳帆进行三轴姿态动力学建模，模型中转

动惯量的大小和控制叶片的相对矢量都是万向节

转角的函数．尽管上述文献对太阳帆姿态动力学
建模与控制进行了大量的研究，但均对太阳帆航

天器结构做了刚体假设，未考虑太阳帆柔性因素．
本文研究的太阳帆构型如图１（ａ）所示，采用方

形构型，４个支撑杆顶端有４个控制叶片，有效载荷
通过带有万向节的控制杆与太阳帆帆面连接．当控



制杆轴向与帆面法向方向一致时，锁死万向节．
本文首先将根据矢量力学基本原理推导如图

１（ｂ）所示的太阳帆姿态动力学模型，然后对其进
行标量化处理，得到基于控制叶片的三轴姿态动

力学方程，再联立太阳帆支撑杆振动模型，由非约

束模态基本定义出发进行太阳帆动力学方程的求

解．最后将针对运行于超级地球同步转移轨道上
的太阳帆偏航轴对地定向问题，给出其俯仰轴姿

态控制方法．
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（ａ）太阳帆构型 　　　　　（ｂ）太阳帆姿态动力学模型

图１　太阳帆航天器构型及姿态动力学模型

１　太阳帆航天器刚柔耦合动力学建模
１１　相关假定与坐标系定义

不计控制叶片和控制杆质量；忽略帆面与支

撑杆动力学作用，将帆面质量均匀等效到４个支
撑杆上，视支撑杆为欧拉伯努利悬臂梁模型，不
计纵向变形．太阳帆简化后的构型如图１（ｂ），相
关坐标系定义如下：

地心惯性系ＥＸＩＹＩＺＩ：Ｅ为地心，ＥＸＩ指向春
分点，ＥＺＩ沿地球自转轴指向北，ＥＹＩ与前两者呈
右手正交系；太阳帆轨道系ＯＸｏＹｏＺｏ：Ｏ为帆面几
何中心，ＯＸｏ指向太阳帆前进方向，ＯＺｏ指向地
心，ＯＹｏ与前两者呈右手正交系；太阳帆体系：Ｏ
为帆面几何中心，Ｏｘ（旋转轴）垂直帆面指向有
效载荷一侧，Ｏｚ（偏航轴）沿支撑杆轴向，Ｏｙ与前
两者呈右手正交系．
１２　太阳帆姿态动力学建模

使用矢量力学基本原理推导如图１（ｂ）所示
的考虑弹性振动的太阳帆姿态动力学方程，运用

动量距定理，对Ｏ点而言有［７－９］

ｈｏ＋ｍｒｃ×ａｏ ＝Ｍｏ． （１）
其中：ｈｏ为太阳帆系统对 Ｏ点的相对角动量；ｒｃ
为复合质心相对体系原点的位置矢量；ａｏ为 Ｏ点
惯性加速度；Ｍｏ为绕着Ｏ点的外部力矩矢量．

ｈｏ ＝ｈｏｐ＋∑
４

ｉ＝１
ｈｏｉ＝ｍｐｌ×（ω×ｌ）＋

　　　∑
４

ｉ＝１
∫Ａｉ（ρｉ０＋ｕｉ）×［ω×（ρｉ０＋ｕｉ）＋ｕｉ


］ｄｍ，

（２）

ｒｃ ＝
ｍｐ

ｍｓ＋ｍｐ
ｌ＝
ｍｐ
ｍｌ＝εｐｌ， （３）

　ａｏ ＝ａｃ－̈ｒｃ＝ｍ
－１ Ｆｓｃｏｓ

２αｎ＋∑
４

ｊ＝１
Ｆｃ（Ｓ·ｎｊ）

２ｎ[ ]ｊ －

　　ｍｐ̈ｌ／ｍ， （４）
　Ｍｏ ＝Ｌ１×Ｆｃ（Ｓ·ｎ１）

２ｎ１＋Ｌ２×Ｆｃ（Ｓ·
　　ｎ３）

２ｎ３＋Ｌ３×Ｆｃ（Ｓ·ｎ４）
２ｎ４＋Ｌ４×Ｆｃ（Ｓ·

　　ｎ２）
２ｎ２． （５）

将式（２）～（５）代入式（１），经整理可得太阳
帆姿态动力学方程为

　ｍｐｌ×（ω
×ｌ）＋σ∫

０

－Ｌ
［ρ１０×（ω

×ρ１０）＋ρ１０×ｕ１］ｄｙ＋

　　σ∫
０

－Ｌ
［ρ２０×（ω

 ×ρ２０）＋ρ２０×ｕ２］ｄｚ＋

　　σ∫
Ｌ

０
［ρ３０×（ω

 ×ρ３０）＋ρ３０×ｕ３］ｄｙ＋

　　σ∫
Ｌ

０
［ρ４０×（ω

 ×ρ４０）＋ρ４０×ｕ４］ｄｚ＋

　　
ｍｐ
ｍｌ× Ｆｓｃｏｓ

２αｎ＋∑
４

ｊ＝１
Ｆｃ（Ｓ·ｎｊ）

２ｎ[ ]ｊ －ｍｐ̈{ }ｌ＝

　　Ｌ１×Ｆｃ（Ｓ·ｎ１）
２ｎ１＋Ｌ２×Ｆｃ（Ｓ·ｎ３）

２ｎ３＋
　　Ｌ３×Ｆｃ（Ｓ·ｎ４）

２ｎ４＋Ｌ４×Ｆｃ（Ｓ·ｎ２）
２ｎ２．

（６）

　　式（１）～（６）中，ｈｏｐ、∑
４

ｉ＝１
ｈｏｉ分别为有效载

荷、支撑杆对Ｏ点的相对角动量，ｉ为支撑杆标号，
下同；ｌ是有效载荷ｐ相对 Ｏ点的位置矢量，在体
系下为常矢量；ω是体系绝对角速度；ρｉ０是支撑
杆ｄｍ微元相对Ｏ点的位置矢量；ｕｉ是支撑杆ｄｍ

微元段弹性振动位移；ｕｉ

为 ｕｉ相对 Ｏｘｙｚ求导结

果；εｐ、εｓ为有效载荷、帆面系统质量百分数，ｐ、ｓ
分别代表有效载荷、帆面系统，下同；Ｆｓ是帆面最
大推力，Ｆｓ＝ηＰＡｓ，η为推力系数，ηｍａｘ ＝２，Ｐ＝
４５６３×１０－６Ｎ／ｍ２，Ａｓ为帆面面积；Ｆｃ是控制叶片
最大推力；α是帆面太阳角，为Ｏｘ与Ｓ（太阳光线
矢量）夹角；αｊ（ｊ＝１，２，３，４）为控制叶片太阳角；
ｎ是帆面法向矢量，ｎ＝－ｉ，与 Ｏｘ反向；ｎｊ（ｊ＝
１～４）是叶片法向矢量；Ｌｉ是Ａｉ支撑杆自由端在
体系下的位置矢量；σ为考虑帆面均布于支撑杆
后的支撑杆线密度．
１３　太阳帆支撑杆振动方程

图１（ｂ）所示支撑杆（悬臂梁），振动形式相
同，以Ａ２悬臂梁振动建模为例，其振动位移ｕ２（ｚ，ｔ）
可分解为Ｏｘｚ面内的振动位移ｕ２ｘ（ｚ，ｔ）与Ｏｙｚ面
内的振动位移ｕ２ｙ（ｚ，ｔ）之和，即

ｕ２（ｚ，ｔ）＝ｕ２ｘ（ｚ，ｔ）＋ｕ２ｙ（ｚ，ｔ）．
　　Ａ２在Ｏｘｚ、Ｏｙｚ面内的振动方程为
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ＥＪ
４ｕ２ｘ
ｚ４

＋σ
２ｕ２ｘ
ｔ２

＋ｚ
ｄ２θｙ
ｄｔ[ ]２ ＝０，

ＥＪ
４ｕ２ｙ
ｚ４

＋σ
２ｕ２ｙ
ｔ２

＋ｚ
ｄ２θｘ
ｄｔ[ ]２ ＝０









 ．
（７）

其中：θｙ、θｘ分别为太阳帆绕Ｏｙ、Ｏｘ轴转角．

２　太阳帆航天器动力学方程求解
２１　带有控制叶片的太阳帆姿态动力学方程

对式（６）进行标量化处理，经整理最终可得基
于控制叶片的太阳帆三轴姿态动力学模型如下：

　　Ｊｘ ωｘ＋σ∫
０

－Ｌ
ｙ̈ｕ１ｚｄｙ－σ∫

０

－Ｌ
ｚ̈ｕ２ｙｄｚ＋σ∫

Ｌ

０
ｙ̈ｕ３ｚｄｙ＋

　　σ∫
Ｌ

０
ｚ̈ｕ４ｙｄｚ＝ＦｃＬｃｏｓ

２α１ｓｉｎδ１－ＦｃＬｃｏｓ
２α４ｓｉｎδ４，

　Ｊｙ ωｙ＋σ∫
０

－Ｌ
ｚ̈ｕ２ｘｄｚ＋σ∫

Ｌ

０
ｚ̈ｕ４ｘｄｚ－εｐｌ（Ｆｃｏｓ

２α１ｓｉｎδ１＋

　　Ｆｃｃｏｓ
２α２ｓｉｎδ２＋Ｆｃｃｏｓ

２α３ｓｉｎδ３－Ｆｃｃｏｓ
２α４ｓｉｎδ４＋

　　ｍｐωｙｌ）＝ＦｃＬｃｏｓ
２α３ｃｏｓδ３－ＦｃＬｃｏｓ

２α２ｃｏｓδ２，

　Ｊｚ ωｚ－σ∫
０

－Ｌ
ｙ̈ｕ１ｘｄｙ－σ∫

０

－Ｌ
ｙ̈ｕ３ｘｄｙ－

ｍ２ｐｌ
２

ｍ ωｚ＝

　　 －ＦｃＬｃｏｓ
２α１ｃｏｓδ１＋ＦｃＬｃｏｓ

２α４ｃｏｓδ４．
本文研究太阳帆俯仰轴动力学方程求解问

题，另两轴求解方法类似可得．令δ１和δ４为零，可
得太阳帆俯仰轴姿态模型如下：

Ｊｙ̈θｙ＋２σ∫
０

－Ｌ
ｚ̈ｕ２ｘｄｚ＝Ｔｃ． （８）

其中，Ｊｙ＝（Ｊｙ －εｐｍｐｌ
２），Ｊｙ为系统相对Ｏｙ轴转

动惯量，δｊ（ｊ＝１～４）是叶片摆角．
Ｔｃ＝（εｐｌｓｉｎδ２－Ｌｃｏｓδ２）Ｆｃｃｏｓ

２α２＋
　　　　（εｐｌｓｉｎδ３＋Ｌｃｏｓδ３）Ｆｃｃｏｓ

２α３．
２２　太阳帆姿态动力学方程求解

联立式（７）、（８），利用非约束模态求解方法，
取太阳帆支撑杆悬臂梁前两阶振动模态，做变量

替换［１０－１５］，如下：

ｕ２ｘ（ｚ，ｔ）＝φ２ｘ１（ｚ）η１（ｔ）＋φ２ｘ２（ｚ）η２（ｔ），

θｙ（ｔ）＝Θ（ｔ）＋θ１η１（ｔ）＋θ２η２（ｔ）
{ ．

（９）

式中，φ２ｘｉ（ｚ）、ηｉ（ｔ）（ｉ＝１，２）分别为Ａ２悬臂梁振
型、模态坐标；Θ（ｔ）为 Ａ２刚化后的转角；θｉ ＝

－（２σ／Ｊｙ）∫
０

－Ｌ
ｚφ２ｘｉｄｚ（ｉ＝１，２）．将式（９）代入

式（７）和式（８），经整理得变量替换后的太阳帆动
力学方程，如下：

　
ＪｙΘ̈ ＝Ｔｃ，

η̈１（ｔ）＋ｍ
２
１·η１（ｔ）＝－σＣ０１Ｊ

－１
ｙ Ｔｃ，

η̈２（ｔ）＋ｍ
２
２·η２（ｔ）＝－σＣ０２Ｊ

－１
ｙ Ｔｃ

{
．

（１０）

其中：ｍ２ｉ＝ＥＪ∫
０

－Ｌ
φ″２ｘｉφ″２ｘｉｄｚ，Ｃ０ｉ＝∫

０

－Ｌ
ｚφ２ｘｉｄｚ（ｉ＝

１，２）．
式（１０）是３个常系数、线性、非齐次二阶微

分方程，是太阳帆姿态控制的动力学模型．

３　太阳帆航天器俯仰轴姿态控制
３１　太阳帆姿态控制概述

图２是运行于超级地球同步转移轨道上的太
阳帆，轨道参数见文献［４］．Ｏｘｙｚ与ＯＸｏＹｏＺｏ重合
是本文控制目的，设另两轴姿态控制目的已实现，

只研究太阳帆俯仰轴姿态控制问题．
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图２　运行于超级地球同步转移轨道之上的
太阳帆航天器

３２　太阳帆俯仰轴姿态控制器设计
在初步研究太阳帆俯仰轴姿态控制律时，可

忽略太阳帆支撑杆弹性振动影响，而在最终设定

控制系统参数时，计及弹性振动影响，则太阳帆航

天器姿态动力学方程为

θ̈ｙ ＝Ｔｃ／Ｊｙ，

Ｘ＝
θｙ
θ̈

[ ]
ｙ

＝ ０ １[ ]０ ０
θｙ
θ[ ]
ｙ

＋
０
Ｔｃ／Ｊ

[ ]
ｙ

．

式中：Ｔｃ是控制力矩，Ｊｙ是常值，为了方便，令ｕ＝
Ｔｃ／Ｊｙ为控制变量．采用 ＰＤ控制策略，构造 ｕ的
形式为

ｕ＝－［Ｋｐ Ｋｄ］
θｙ－θｅ
θｙ－θ[ ]

ｅ

． （１１）

式中：θｅ是真近点角，θｙ为太阳帆姿态角．θｙ是太
阳帆角速度，θｅ是轨道角速度．Ｋｐ为比例系数，Ｋｄ
为微分系数．

控制目的是使θｙ、θｙ分别跟踪θｅ、θｅ，故ｕ是时
变参量，采取如下控制策略，在式（１１）基础上得

ｕθ ＝ｓｇｎ－［Ｋｐ Ｋｄ］
θｙ－θｅ
θｙ－θ[ ][ ]

ｅ

． （１２）

令

ｘ＝－［Ｋｐ Ｋｄ］
θｙ－θｅ
θｙ－θ[ ]

ｅ

，

有 ｓｇｎ（ｘ）＝
１，　　　ｘ＞０；
０， ｘ＝０；
－１， ｘ＜０

{
．

取Ｋｐ＝１，Ｋｄ＝５．当式（１２）中ｕθ＝１时，求解δ２、
δ３使得Ｔｃ正向最大；ｕθ ＝－１时，求解δ２、δ３使得
Ｔｃ负向最小．Ｔｃ为太阳帆所受的外力矩，它是真
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近点角的函数．
表１是太阳帆几何、结构参数信息．模态坐标及

其导数的初值均为 ０；太阳帆入轨点初始位置：
（８１９３９ｅ＋００６，２１４７６ｅ＋００６，４５６４８ｅ＋００５）ｍ，速

度为（－２０３９６，８８１５９，１８７３９）ｍ／ｓ，初始姿态
角、角速度分为（５／５７３）°、０（（°）／ｓ）．仿真结果
及分析如图３～６所示．

表１　方形太阳帆结构与几何参数

太阳帆结构与

几何参数

方形太阳帆的

尺寸（边长）／ｍ
太阳帆面积／ｍ２

太阳帆帆面帆布

质量／ｋｇ

支撑杆悬臂梁

长度／ｍ

４根支撑杆悬臂

梁质量总和／ｋｇ

太阳帆帆

面系统总

质量／ｋｇ

支撑杆悬臂梁

等效线密度／
（ｋｇ·ｍ－１）

参数值 １００ １００００ １９５ ７０７１０７ ２８２８ １９５＋２８２８（１９５＋２８２８）／４Ｌ

太阳帆结构与

几何参数

太阳帆有效

载荷质量／ｋｇ

控制叶片（正三

角形）边长／ｍ
太阳帆效率

悬臂梁弹性

模量／ＭＰａ

控制杆

长度／ｍ

支撑杆悬臂

梁横截面惯

性矩／ｍ４

悬臂梁的抗

弯刚度／
（Ｎ·ｍ－２）

参数值 ６０ ２８２８４３ ２０ １２４０００ １０ ２１４５ｅ－８ ２６６０
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（ｂ）对地定向姿态角速度偏差

图３　太阳帆偏航轴对地定向姿态角、角速度偏差

　　经过约１５００ｓ调整后，太阳帆实现了偏航轴
对地定向任务，俯仰轴姿态运动趋于稳定．由于控
制叶片所能产生的力矩较小，故调整时间稍长．姿
态运动稳定后，姿态角、角速度偏差均较小．
　　控制叶片２、３转角绝对值在１８０°之内，摆动
不是很频繁．在约２２００～３５００ｓ、４５００～５０００ｓ
之间，控制叶片难以提供较大的控制力矩幅值，控

制叶片摆动较为频繁，容易激起结构振动．
　　在约２２００～３５００ｓ、４５００～５０００ｓ时段内，
控制力矩变化频率较大，幅值较小．这两时段内，
可考虑联合使用其他姿态控制机构进行控制．
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图４　太阳帆控制叶片转角
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图５　太阳帆控制叶片所产生的光压力矩
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（ｂ）二阶振动模态坐标

图６　基于控制叶片太阳帆模态坐标

　　控制叶片绕 Ｏｙ轴往复摆动，对太阳帆支撑
杆悬臂梁所产生的激励恰好使得其一阶振动得以

抑制，这可由一阶振动模态坐标曲线看出，二阶振

动幅值也较小．

４　结　论
１）本文在相关假设与简化的基础之上，主要

研究了太阳帆航天器刚柔耦合动力学建模、求解

与俯仰轴姿态控制问题．通过采用太阳帆悬臂梁
非约束模态，给出了太阳帆俯仰轴刚柔耦合动力

学方程的求解方法，它是太阳帆姿态控制的基础；

２）对运行于超级地球同步转移轨道上的太
阳帆，对基于控制叶片姿态控制执行机构，设计考

虑ＢａｎｇＢａｎｇ控制策略的 ＰＤ控制器，可较精确、
快速地实现偏航轴对地定向任务，同时对支撑杆

的弹性振动有一定的抑制作用．
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