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摘　要：为了研究阻尼器参数（位置、数量及阻尼大小）在锁定过程中对锁定冲击力矩及帆板展开到位过程
中对卫星姿态角的影响，在卫星太阳翼系统建模的基础上，利用ＭＳＣ．ＡＤＡＭＳ动力学软件对太阳帆板展开过
程进行了仿真分析，对展开过程中帆板之间的冲击力矩以及卫星姿态角变化进行了分析．结果表明：在连接
架与帆板间施加单阻尼器可以有效地减小帆板间的锁定冲击力矩及卫星姿态角变化．对各种工况进行了分
析、总结，提出了阻尼参数的选择方法．
关键词：阻尼参数；太阳翼；姿态动力学；ＡＤＡＭＳ；展开与锁定
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　　卫星的太阳翼是航天器提供能源的重要组成
部分，由连接架和数块太阳帆板铰接而成［１］，卫

星发射过程中，它们依靠爆炸螺栓及压紧装置折

叠固定在卫星本体的上，当卫星进入运行轨道后，

爆炸螺栓将压紧机构打开，太阳翼在铰链间扭转

弹簧驱动力矩作用下展开［２］，同步展开机构保证

太阳翼展开基本同步，当太阳翼展开到预定位时，

锁定机构使太阳翼瞬时锁定，由于运动突然停止，

从而对卫星本体及太阳翼等与之相直接相连结构

产生一定的冲击［３－４］，其中最主要的是锁定冲击

带来的弯矩载荷，由于真空中阻力非常小，因此锁

定过程中将产生一定的冲击载荷，这将对卫星状

态产生较大的影响．
本文主要通过在根部铰链处施加阻尼器来减

缓冲击载荷及对卫星姿态的影响．通过系统仿真
软件ＡＤＡＭＳ对太阳翼展开及锁定过程进行仿真
分析，分析不同阻尼器参数（位置、数量及阻尼大

小）对锁定冲击力矩及卫星姿态动力学的影响，

从而提出太阳翼等可展开式结构中阻尼参数的选

用方法，为大型可展开式结构的设计提供指导和

技术支持．



１　阻尼器概况
黏滞阻尼器是一种耗能装置，它的优点在于

只对结构提供附加的阻尼，而不改变结构的刚度，

是速度相关型阻尼器，阻尼力（矩）与叶轮转动速

度之间近似呈线性关系．因此对黏滞阻尼器的结
构与特性参数的研究也成为国内外技术发展的一

个热点．根据抑制冲击方式的不同，将阻尼器分为
被动式、半主动式两类．根据阻尼器耗能机理的不
同，又可将阻尼器分为黏滞阻尼器、机械摩擦阻

尼器、磁电流变阻尼器、涡流阻尼器、黏弹性阻尼

器、形状记忆合金阻尼器等．黏滞阻尼器是目前应
用最广泛，技术最成熟的阻尼器．此外，黏性阻尼
器相对于其他阻尼器还具有结构简单，成本较低

的忧点．
黏性阻尼器的工作原理是通过黏性液体阻尼

材料的黏性耗能作用将机构运动过程中的剩余动

力耗散掉，从而达到减缓冲击的目的．它一般由机
架、转子、叶轮、黏性液体阻尼材料等部分组成．在
叶轮与机架内壁间留有缝隙．在叶轮运动过程中，
两侧形成压差促使黏性液体阻尼材料通过缝隙由

高压腔向低压腔流动，产生阻尼力（矩），使动能

逐渐减少，从而达到耗能目的［５］．
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图１　粘性阻尼器

２　卫星系统模型与仿真
２１　卫星系统模型

如图２所示，卫星系统可分为１１个部分：体
１为卫星本体，体２和体３分别为南、北连接架，
体４～１１为太阳帆板，相应地，各体之间通过铰链
相连接，铰链编号如图２所示，图中坐标系为右手
系，其中Ｘ轴为俯仰轴，Ｚ轴为偏航轴，Ｙ轴为滚
动轴．航天器在展开过程中可分３种状态（图３）：
（１）收拢．各太阳帆板及连接架相对卫星本体静
止；（２）展开．帆板在弹簧驱动力矩和同步展开
机构作用下同步展开；（３）锁定．锁定机构使帆
板处于最终展开位置．
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图２　卫星系统模型
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图３　卫星展开状态

２２　太阳翼展开各部件在ＡＤＡＭＳ中的建模
２．２．１　帆板、连接架及卫星模型

帆板质量为７６８ｋｇ，帆板尺寸为０８ｍ×０４ｍ×
００１ｍ（Ｌ×Ｗ×Ｄ），密度为２４×１０３Ｎ／ｍ３，杨
氏模量为６０×１０１０Ｎ／ｍ２，泊松比为０３１．在ＡＮ
ＳＹＳ软件中对帆板进行建模，由于帆板是柔性体，
需要对其进行网格划分，帆板有限元采用 ４－
ｎｏｄｅ－１８１－ｅｌｅｍｅｎｔ壳单元进行网格划分（如图４
所示），然后通过转化，将其转化成中性文件

（．ｍｎｆ），导入到ＡＤＡＭＳ软件中进行仿真．连接架
质量为１２ｋｇ，尺寸为０４ｍ×０２ｍ×０００５ｍ
（Ｌ×Ｈ×Ｄ）（如图５）．卫星本体质量为６８０ｋｇ，
在ＡＤＡＭＳ中，用０４ｍ×０８ｍ×０４ｍ（Ｌ×Ｗ×Ｄ）
立方体代替．

图４　帆板有限元模型
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图５　连接架模型
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２．２．２　展开同步机构的建模
绳索联动展开同步机构（ＣＣＬ）（如图 ６所

示）的重要作用是保证太阳帆板同步展开，它对

太阳帆板展开过程影响较大，尤其是对帆板运动

轨迹、展开时间、以及锁定时产生的冲击载荷影响

更大．实际上，绳索联动机构是一种反馈控制系
统，为了减小仿真的复杂性，此绳索联动机构控制

规律采用线性位置误差反馈控制模型，即

Ｔ＝Ｋ（βｊ－βｉ）
［６］．

式中，Ｔ为绳索力矩，βｉ、βｊ为展开角，Ｋ为机构等
效扭转刚度．

Ｋｉ＝ｎ
２ＥＡ
Ｌｒ

２
ｉ，　Ｋｊ＝ｎ

２ＥＡ
Ｌｒ

２
ｊ．

式中，Ｅ为绳索的弹性模量，Ｌ为绳索长度，Ａ为绳
索截面积，ｒ为轮子半径．
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图６　绳索联动机构原理

２．２．３　展开驱动机构建模
卫星展开驱动机构的动力为扭转弹簧，其扭

矩与展开角度的近似线性关系如下：

Ｔ＝Ｋ（θ０－θ）－Ｔｃ．
其中，Ｔ是驱动力矩，θ０为扭簧初始转角，θ是展开
角，Ｋ是扭簧刚度，Ｔｃ为阻尼力矩．
２．２．４　锁定机构建模

如图７所示，凸轮 Ｃ固定安装在内侧板 Ａ
上，轴Ｄ固定在外侧版 Ｂ上，凸轮 Ｃ和轴 Ｄ之间
为转动铰，滑轮 Ｅ通过弹簧 Ｆ安装在外侧板 Ｂ
上，当外侧板Ｂ展开时带动滑轮Ｅ在凸轮Ｃ表面
上滑动，最终进入槽口 Ｇ中，与凸轮槽口表面经
过数次碰撞后停止相对运动，最终实现锁定［７］．
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图７　锁定机构原理

　　本文通过编写时间运行函数来仿真机构的锁
定过程．通过定义双面接触力函数和阶跃函数来
控制各太阳帆板展开完成时产生接触碰撞力．

双面接触函数［８］Ｂｉｓｔｏｐ参数变量和数学模型
如下式所示：

Ｂｉｓｔｏｐ（ＤＺ（Ｉ，Ｊ，Ｊ，Ｊ），ＶＺ（Ｉ，Ｊ，Ｊ，Ｊ），ｘ１，
ｘ２，ｋ，ｅ，ｃｍａｘ，ｄ）．

其中，ＤＺ为位移变量，ＶＺ为速度变量，ｘ１为位移
变量的低阈值，ｘ２为位移变量的最高阈值，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．

阶跃函数Ｓｔｅｐ数学模型［９］如下式所示：

Ｓｔｅｐ（ｘ，ｘ０，０，ｘ１，１）．
　　利用以上２个函数最后得到锁定冲击载荷函
数如下：

Ｓｔｅｐ（ＡＺ（１，２），８８５ｄ，０，８９５ｄ，１）Ｂｉｓｔｏｐ（ＡＺ（１，２），
ＷＺ（１，２），８９５ｄ，９０５ｄ，１ｅ５，１５，１ｅ３，０１ｄ）［１０］．
２３　仿真结果与分析

阻尼器有３种安装方式，分别为四角安装、同
侧安装和对角安装，如图８所示．其中单阻尼安装
为对角安装，多阻尼安装为四角安装，对于同侧安

装将在后面进行讨论．

（ａ）四角安装 　　（ｂ）同侧安装　　（ｃ）对角安装

图８　阻尼器安装方式

２３１　阻尼器位置的影响
对于本卫星系统模型，阻尼器可以添加在５

个位置，如图９所示．阻尼大为２０Ｎｍｍｓ／（°）的
阻尼器施加在各位置上（单阻尼器安装为对角安

装），分析阻尼器安装的最佳位置．仿真结果见
图１０．
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图９　阻尼器添加位置示意图

　　由图１０可知，不同位置施加阻尼器对卫星姿
态角产生了明显差异，在各个位置处施加阻尼，姿

态角都有明显的减小，其中位置 ２处最小为
００１３５°，在不同位置施加阻尼器，锁定力矩都有
所减小，在位置２～５处施加阻尼器，减阻效果相
似，位置２处减阻效果更好些，因此对于卫星施加
单阻尼器的情况下，位置２处为最佳位置，抑振效
果最好．
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（ｂ）锁定冲击力矩变化

图１０　不同位置安装阻尼器的响应分析

２３２　阻尼器数量的影响
由２３１节得出在位置２为阻尼器安装的最

佳位置，阻尼器数量是在总阻尼参数不变的情况

下，将两个阻尼参数为１０Ｎｍｍｓ／（°）阻尼器安装
在位置２，与同一位置阻尼参数为２０Ｎｍｍｓ／（°）
的阻尼器进行分析对比，总结出阻尼器数量对卫

星的影响．仿真结果见图１１．
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（ａ）卫星姿态角变化
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（ｂ）锁定冲击力矩变化
图１１　不同数量阻尼器的响应分析

　　通过图１１可知，在总阻尼参数相同的情况
下，１个阻尼器姿态角变化为 ００１３５°，２个阻尼
器姿态角变化为 ００１６９°；各位置的冲力力矩相
似．通过综合分析可知单阻尼器为最佳．

２３３　阻尼大小的影响
阻尼的大小首先要保证太阳翼能正常展开，

本文主要比较 ３个阻尼参数，２０、４０以及 ６０
Ｎｍｍｓ／（°），结果见图１２．
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图１２　三角架角位移

　　由图１２可知，阻尼为６０Ｎｍｍｓ／（°）时，最终展
开角度为８６°，没有达到９０°，因此不能正常展开．
而２０Ｎｍｍｓ／（°）与４０Ｎｍｍｓ／（°）都能正常展开，由
图１３可知，阻尼越大，卫星姿态角和锁定冲击力矩
越小．因此应选择阻尼参数为４０Ｎｍｍｓ／（°）的阻
尼器．
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（ｂ）锁定冲击力矩变化

图１３　不同阻尼的响应分析

２３４　几种特殊情况
（１）卫星帆板两侧阻尼大小不同．
在前面的研究中，卫星帆板的两侧所安装的

阻尼器大小均相同，对于阻尼大小不同的情况，将

两侧相同的位置上安装阻尼大小分别为 ２０和
３０Ｎｍｍｓ／（°）的阻尼器，如图１４所示，当两侧阻
尼大小不同时，卫星的姿态角产生了明显变化，未

加阻尼时卫星姿态角为００７６４°，施加阻尼之后，
卫星的姿态角变为６３６１７°．因此在研究过程中，
必须保证两侧的帆板的阻尼大小相同．
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图１４　两侧阻尼大小不同时卫星姿态角的变化

　　（２）阻尼器同侧安装
在位置２处同侧安装阻尼为２０Ｎｍｍｓ／（°）的

阻尼器，仿真结果如图 １５所示，卫星姿态角为
０１４０７°，而未加阻尼时卫星的姿态角为００７６４°，
施加阻尼器后卫星姿态角反而增加了．因此对于
单阻尼器的安装应该为对角安装．
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图１５　阻尼器同侧安装时卫星姿态角的变化

３　结　论
对阻尼器位置、数量以及大小的分析可知，在

位置２处施加一个阻尼大小为４０Ｎｍｍｓ／（°）阻
尼器时为最佳．通过本文分析总结出太阳翼等可
展开式结构中阻尼参数的选择方法．
１）阻尼器安装过程中，单阻尼器安装为对角

安装，多阻尼的安装为四角安装．
２）阻尼器安装过程中，对称位置阻尼大小要

相同，即相对应的位置上安装参数相同的阻尼器．
３）同一个位置安装阻尼器数量越少越好（总

阻尼参数一定的情况）．
４）阻尼器的阻尼大小必须保证展开机构能

够正常展开．当阻尼大小超过一定值时，抑振效果
基本不发生变化．
５）对于单位置安装阻尼器，安装最佳位置为

连接架与第一块帆板铰链处．
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