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卫星太阳翼板面水平展开试验方法
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摘　 要： 为减少卫星姿态翻转，确保卫星光学载荷指向精度，提出卫星太阳翼板面水平展开试验方法．采用多自由度配重悬挂

法抵消太阳翼水平展开试验过程中的重力，开展运动学及动力学分析、试验误差分析，完成卫星太阳翼板面水平展开试验验

证．试验结果表明：相比传统展开试验方法，能够更真实的模拟太阳翼在轨展开运动；对太阳翼配重质量偏差、太阳翼吊挂质心

偏差及系统摩擦力控制要求高．验证模型和试验方法的正确性，满足卫星太阳翼展开试验要求．
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　 　 空间展开机构地面展开试验是卫星研制阶段重

要考核内容．为确保卫星型号在轨任务的成功执行，
空间展开机构需要在地面进行充分的展开试验以验

证其展开性能、展开可靠性，并对展开试验的准确性

进行评估．空间展开机构地面展开试验的主要目的

是：考核结构和机构的协调性以及展开功能的可靠

性、稳定性；检验结构与机构部分各项指标与总体技

术要求的符合性．马兴瑞等［１］ 对空间飞行器机构的

分类与构成，对展开与驱动机构的国内外研究概况

进行了分析．从强［２］ 总结归纳了空间机构地面重力

补偿的方法，提出了地面重力补偿的影响分析及设

计原则．任守志等［３］ 建立了太阳翼与展开试验装置

的联合分析模型，分析了影响展开试验的主要因素．
卫星太阳翼一般采用刚性或半刚性基板，通过

铰链和绳索同步机构（ＣＣＬ）组装在一起的多体结

构．在总装与展开测试时，通常将太阳翼板面垂直于

地面放置，采用竖直悬挂或气浮支撑方式开展太阳

翼展开试验．两种展开试验方式主要有以下共同点：
１）均采取板面垂直于地面放置方式，其铰链驱动力

矩与重力场相互正交，实现了铰链驱动力与吊挂力

（气浮力）、重力的解耦；２）展开过程中影响因素主

要有空气阻力、悬挂或气浮系统的摩擦阻力等．目
前，两种方式已广泛应用了太阳翼、磁强计、天线、机
械臂等空间机构地面展开试验中［４－１０］ ．但是，对于某

些大型光学卫星，若太阳翼展开试验沿用传统竖直

悬挂或气浮支撑方式，则卫星姿态需要侧转 ９０°，光
学相机处于长时间侧卧状态，引起相机间的相对指

向精度发生 １′的角度变化，超过相机间的相对指向

精度要求，而光学相机精度保证是研制阶段最重要

的质量考核项目，故需要开展新型展开方法研究，确
保大型光学相机精度要求．本文提出了一种卫星太

阳翼板面水平展开试验方法，解决了卫星太阳翼水

平装配、水平展开、水平测试等难题，重点对水平展

开试验方法进行了运动学及动力学仿真分析与试验



验证，试验结果表明，该方法能够更真实的模拟太阳

翼在轨展开运动，满足卫星太阳翼展开试验要求．该
方法已直接应用于某型号卫星太阳翼展开试验，可
推广应用于磁强计、天线、空间机械臂等空间展开机

构地面展开试验．

１　 试验方法

为满足太阳翼多维展开运动及平衡重力的要

求，采用多点、多自由度配重方法平衡太阳翼展开过

程中的重力，采用能量补偿方法减小展开过程中导

轨摩擦力，如图 １ 所示．具体为：每块太阳翼板分别

吊挂两个吊点，太阳翼连接架处吊挂一个吊点，且所

有吊点均过质心线位置．滑车沿导轨运动，滑车上安

装两个定滑轮，钢丝绳一端固定，另一端依次通过滑

车上的两个定滑轮、滑车下部的一个动滑轮，桁架上

的一个定滑轮，连接刹车配重机构．太阳翼展开过程

中，在滑车沿导轨做水平方向的一维运动的同时，滑
车上的动滑轮和刹车配重机构一起做竖直方向的一

维运动；太阳翼展开到位时，传感器检测到铰链锁定

信号，该信号触发刹车配重机构，刹车配重机构通过

挤压钢丝实现配重快速制动，以快速消耗掉配重的

能量，避免对太阳翼锁定、铰链冲击造成影响．

导轨 滑车及滑轮
定滑轮

动滑轮

钢丝绳

模拟墙 连接架 基板

吊点
刹车配重机构

图 １　 太阳翼板面水平展开试验方法
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２　 仿真分析

２．１　 运动学建模与仿真

２．１．１　 运动学建模

如图 ２ 所示，太阳翼由 ３ 块基板和 １ 个连接架

组成，其中 ＯＡ 为连接架，ＡＢ、ＢＣ、ＣＤ 分别为内板、
中板、外板．设连接架长度为 ｌ０ ＝ ２ａ０，质心偏心距为

ｅ０，各基板长度均为 ｌ＝ ２ａ，且质心在基板几何中心，
则运动学方程为

ｘ０ ＝ ａ０ ＋ ｅ０( ) ｃｏｓ φ， ｙ０ ＝ ２ａ０ － ａ０ ＋ ｅ０( ) ｓｉｎ φ；
ｘｉ ＝ ［２ａ０ ＋ ２ｉ － １( ) ａ］ｃｏｓ φ， ｙｉ ＝ ２ａ０ － ２ａ０ － ａ( ) ｓｉｎ φ．{

（１）

　 　 通过式（１）对时间 ｔ 作一次和二次微分可得：
ｘ′０ ＝ － ａ０ ＋ ｅ０( ) ｓｉｎ φφ′，
ｙ′０ ＝ － ａ０ ＋ ｅ０( ) ｃｏｓ φφ′，
ｘ′ｉ ＝ － ［２ａ０ ＋ ２ｉ － １( ) ａ］ｓｉｎ φφ′，
ｙ′ｉ ＝ － ２ａ０ － ａ( ) ｃｏｓ φφ′．
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ｘ″０ ＝ － ａ０ ＋ ｅ０( ) ［ｓｉｎ φφ″ ＋ ｃｏｓ φ φ″( ) ２］，
ｙ″０ ＝ － ａ０ ＋ ｅ０( ) ［ｃｏｓ φφ″ － ｓｉｎ φ φ′( ) ２］，
ｘ″ｉ ＝ － ［２ａ０ ＋ ２ｉ － １( ) ａ］［ｓｉｎ φφ″ ＋ ｃｏｓ φ φ′( ) ２］，
ｙ″ｉ ＝ － ２ａ０ － ａ( ) ［ｃｏｓ φφ″ － ｓｉｎ φ φ′( ) ２］．
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式中 ｉ＝ １，２，３．

图 ２　 太阳翼板面水平展开运动学模型
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２．１．２　 运动学仿真

利用 ＡＤＡＭＳ 多体动力学软件，建立太阳翼展

开运动学模型，分析太阳翼展开运动，如图 ３ 所示．
由图 ３ 可知，太阳翼在轨展开时间为 １０．７６５ ｓ；根部

铰链展开角度为 ９０°，板间铰链展开角度为 １８０°；在
展开过程中铰链展开角度和展开角速度较平稳变

化，在锁定瞬时铰链展开角度和展开角速度变化大．
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图 ３　 太阳翼板面水平展开运动学仿真
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２．２　 动力学建模与仿真

２．２．１　 动力学建模

太阳翼地面展开试验时，主要受到铰链的驱动

力、ＣＣＬ 的拉力，太阳翼的重力、吊绳的拉力、导轨的

摩擦力，空气阻力等，其受力过程复杂．为便于分析，
动力学建模时只考虑铰链的驱动力、太阳翼的惯性

力、导轨的摩擦力，忽略 ＣＣＬ 的拉力和空气阻力的

影响，建立动力学方程，如图 ４ 所示．
根部铰接点 Ｏ 与板间铰接点 Ａ、Ｂ、Ｃ 的驱动扭

簧产生的驱动力矩为 Ｔｑ 分别为

Ｔｑ０ ＝ Ｔ０
ｑ０ － Ｋｑ０φ０，

Ｔｑｉ ＝ Ｔ０
ｑｉ － Ｋｑｉ φｉ －１ ＋ φｉ( ) ，（ ｉ ＝ ０，１，２，３） ．

式中：Ｔ０
ｑｉ为初始太阳翼合拢状态各驱动扭簧的扭矩

值，Ｋｑｉ为弹性常数．
根据质心运动定理和相对于质心的动量矩定理

建立微分方程为

∑ＦＸ
ｉ
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Ｐｉ ｙ··ｉ( ) － ｍｉｇ ＋∑ＦＹ
ｉ ＝ ｍｉｙ
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ＪＣｉωｉ( ) ＝ Ｍｉ ＋ Ｍｉ＋１ ＋∑ＭＣ Ｆｉ( ) ＋ － １( ) ｉｆｉＬｉ ｙｉ( ) ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

式中： ＪＣｉ 为连接架和各基板相对各自质心的转动惯

量；∑ＦＸ
ｉ 、∑ＦＹ

ｉ 分别为作用在第 ｉ块基板上由铰链

产生的约束反力之和，可由各板质心加速度求得；Ｐ ｉ

为各质心吊点钢丝绳的拉力，可由配重重力与 ｙ··ｉ 的

函数表示；∑ＭＣ Ｆ ｉ( ) 为约束反力对第 ｉ块基板质心

产生的力矩；Ｍｉ 为第 ｉ 个铰链处驱动力矩和阻力矩

之和 Ｍｉ ＝ Ｔｑｉ ＋ ＴＬｉ － Ｔｚｉ，对外板只有一个铰链相接，
应舍去 Ｍｉ ＋１ 项；ｆｉ 为各质心吊点对应的滑车与导轨

之间的摩擦力；Ｌｉ 为滑车到吊点的竖直距离．

图 ４　 太阳翼板面水平展开动力学模型

Ｆｉｇ．４　 Ｄｙｎａｍｉｃｓ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｏｌａｒ ａｒｒａｙ

２．２．２　 动力学仿真［１１－１３］

运用 ＡＤＡＭＳ 软件分析太阳翼展开时铰链撞

击载荷，以考核太阳翼铰链展开锁定的安全性，见
图 ５ 和表 １． 由图 ５ 和表 １ 可知：太阳翼在 ０ ～

１０．７６５ ｓ的展开过程中，铰链撞击载荷基本为 ０；当
太阳翼运动到 １０．７６５ ｓ 时，铰链受到较大撞击载

荷，铰链撞击载荷最大值为 ２ ２３５ Ｎ，出现在板间

铰链 ３ 处．

·８７１· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４８ 卷　



5 10 15

5 10 15
t/s

t/s

撞
击
载
荷
/N

撞
击

载
荷
/N

根部铰链1
根部铰链2

板间铰链3
板间铰链4
板间铰链5
板间铰链6

(a)根部铰链撞击载荷

(b)板间铰链撞击载荷

1500

1000

500

0

2500
2000
1500
1000
500

0

图 ５　 铰链撞击载荷

Ｆｉｇ．５　 Ｈｉｎｇｅｓ ｉｍｐａｃｔ ｌｏａｄ

表 １　 铰链撞击载荷峰值

Ｔａｂ．１　 Ｐｅａｋ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｈｉｎｇｅｓ ｉｍｐａｃｔ ｌｏａｄ

部位 峰值 ／ Ｎ 峰值宽度 ／ ｓ

根部铰链 １ １ ２５８ ０．１０
根部铰链 ２ １ １８２ ０．０９
板间铰链 ３ ２ ２３５ ０．０６
板间铰链 ４ ２ ２３２ ０．０６
板间铰链 ５ １ ９１３ ０．０５
板间铰链 ６ １ ９１４ ０．０６

３　 误差分析

太阳翼水平展开试验方法的影响因素主要有：
摩擦力大小、配重质量偏差、吊挂质心偏差、空气阻

力、钢丝绳柔性以及导轨变形等．本文采用控制变量

法，分别对摩擦力、配重质量偏差、吊挂质心偏差进

行分析，为后续试验验证提供指导．
３．１　 摩擦力影响分析

太阳翼水平展开试验时，摩擦力主要在钢丝绳

与定滑轮间、钢丝绳与动滑轮间、滑车与导轨间存

在，为分析方便，将其统一转化为滑车与导轨间的摩

擦力，且不考虑配重质量偏差、吊挂质心偏差等影

响，建立摩擦力误差数学模型，如图 ６ 所示．
以某一吊点为研究对象，由达郎贝尔原理可知

Ｆ拉

→ ＋ ｍｇ→ ＋ Ｆ牵引

→ ＋ ｆ摩
→ ＝ ０．

式中：Ｆ牵引 ＝Ｆ拉 ｓｉｎ θ，ｆ摩 ＝ｕ（Ｆ拉 ｃｏｓ θ－ｍｇ）
对整个系统，其系统摩擦力和摩擦阻力做功为

∑
３

ｉ ＝ ０
ｆ摩ｉ ＝ ∑

３

ｉ ＝ ０
ｕｉ（Ｆ拉ｉｃｏｓ θｉ － ｍｉｇ），

Ｗ牵引阻力 ＝ ∑
３

ｉ ＝ ０
Ｆ牵引ｉ ｌｉｃｏｓ φｉ ＝ ∑

３

ｉ ＝ ０
Ｆ拉ｉｓｉｎ θｉ ｌｉｃｏｓ φｉ，

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

进一步，针对运动学仿真模型进行摩擦力影响因素

分析，仿真结果见表 ２．

Y
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图 ６　 摩擦力影响数学模型

Ｆｉｇ．６　 Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｆｒｉｃｔｉｏｎ

表 ２　 摩擦力对水平展开试验的影响

Ｔａｂ．２　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｏｎ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

连接架上摩擦力 ／ Ｎ 各基板上摩擦力 ／ Ｎ 水平展开锁定时间 ／ ｓ

０ ０ １０．７６５
０．０５ ０．２ １１．７８０
０．１０ ０．４ １３．２００
０．１５ ０．６ １５．２７０
０．２０ ０．８ １８．８３０
０．２５ １．０ ２７．７８０

　 　 由误差模型及表 ２ 可知：１）太阳翼带动滑车一

起运动，由于导轨摩擦力的存在，导致滑车运动滞后

于太阳翼吊点运动；２）当导轨摩擦力增大时，太阳

翼展开锁定时间将延长．
３．２　 配重质量影响分析

配重质量是影响太阳翼水平展开试验的主要因

素，选取各板的初始质心位置为坐标原点，建立配重

质量偏差数学模型，如图 ７ 所示．
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图 ７　 配重质量偏差数学模型

Ｆｉｇ．７　 Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｍａｓｓ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

　 　 太阳翼分收拢、展开两个状态，采用能量法分

析，太阳翼的能量变化为

Ｗ太阳翼 ＝ Ｔ太阳翼 ＋ Ｖ太阳翼 ＝ １
２ ∑

３

ｉ ＝ ０
Ｊｉα２

ｉ ＋ １
２ ∑

３

ｉ ＝ ０
ｍｉｖ２ｘｉ ＋

１
２ ∑

３

ｉ ＝ ０
ｍｉｖ２ｙｉ ＋ ∑

３

ｉ ＝ ０
ｍｉｇｈｉ ． （２）

　 　 配重块的能量变化为

Ｗ配重块 ＝ Ｔ配重块 － Ｖ配重块 ＝ ∑
３

ｉ ＝ ０
ｍｉｖ２ｙｉ － ∑

３

ｉ ＝ ０
ｍｉｇｈｉ，

（３）
则由能量守恒定律，联立式（２） ～ （３）得：
Ｔｑｉ ＝ Ｗ太阳翼 ＋Ｗ配重块 ＝ Ｔ太阳翼 ＋ Ｖ太阳翼 ＋ Ｔ配重块 － Ｖ配重块 ＝

１
２∑

３

ｉ ＝０
Ｊｉαｉ

２ ＋ １
２∑

３

ｉ ＝０
ｍｉｖｘｉ２ ＋

１
２∑

３

ｉ ＝０
ｍｉｖｙｉ２ ＋

∑
３

ｉ ＝０
ｍｉｇｈｉ ＋∑

３

ｉ ＝０
ｍｉｖ２ｙｉ －∑

３

ｉ ＝０
ｍｉｇｈｉ ＝

１
２∑

３

ｉ ＝０
Ｊｉαｉ

２ ＋

１
２∑

３

ｉ ＝０
ｍｉｖ２ｘｉ ＋

１
２∑

３

ｉ ＝０
ｍｉｖ２ｙｉ ＋∑

３

ｉ ＝０
ｍｉｖ２ｙｉ ．

　 　 针对运动学模型开展配重质量对水平展开试验

的影响因素分析，仿真结果见表 ３．
表 ３　 配重质量对水平展开试验的影响

Ｔａｂ．３　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｍａｓｓ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｎ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

连接架配

重偏差 ／ ｇ
各基板配

重偏差 ／ ｇ
水平展开

锁定时间 ／ ｓ

角速度 θ′ ／

（ ｒａｄ·ｓ－１）

速度 ｖ′ ／

（ｍ·ｓ－１）

０ ０ １０．７６５ ０．５７６ ０．３１４
－２０ －２０ １１．４５０ ０．３９８ ０．２１７
－３０ －３０ 无法展开锁定 — —
＋２０ ＋２０ １０．７３０ ０．４８６ ０．２６５
＋３０ ＋３０ 无法展开锁定 — —

　 　 由误差模型及表 ３ 可知：１）水平展开试验时，
太阳翼扭簧释放的能量转化为太阳翼水平、竖直两

方向的动能、太阳翼的转动动能和配重块的动能；
２）单点配重质量影响展开试验时间．当单点配重质

量减少时，展开试验时间延长；当单点配重质量增加

时，展开试验时间缩短；３）当单点配重质量偏差大

于±３０ ｇ 时，太阳翼无法展开锁定．
３．３　 吊挂质心影响分析

太阳翼吊挂质心对水平展开试验也有重要影

响，建立吊挂质心偏差数学模型，如图 ８ 所示．
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图 ８　 吊挂质心偏差数学模型

Ｆｉｇ．８　 Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｃｅｎｔｒｏｉｄ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ
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　 　 假设太阳翼各板质心位置偏差为 ｅｉ，对各转动

轴取力矩，则由质心位置偏差引起的能量损耗为

Ｗ质心偏差 ＝ ∑
３

ｉ ＝ ０
（Ｐ ｉ － ｍｉｇ）ｅｉｓｉｎ θ·ｌｉ ．

　 　 针对运动学模型开展吊挂质心偏差对水平展开

试验的影响因素分析，仿真结果见表 ４．
表 ４　 吊挂质心偏差对水平展开试验的影响

Ｔａｂ．４　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｃｅｎｔｒｏｉｄ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｎ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

连接架偏

移量 ／ ｍｍ
各基板偏

移量 ／ ｍｍ
水平展开锁

定时间 ／ ｓ
能量损耗 ／ Ｊ

０ ０ １０．７６５ ０
５ ５ １３．５６８ ０．１１３
１０ １０ １６．７８５ ０．２２６
２０ ２０ ２１．６４８ ０．４５２
３０ ３０ 无法展开锁定 ０．６７８

　 　 由误差模型及表 ４ 可知：１）吊挂质心位置影响

水平展开试验时间．当吊挂质心偏差增大时，质心偏

差引起的能量损耗增加，水平展开锁定时间延长；
２）当吊挂质心偏差大于 ３０ ｍｍ 时，其产生的附加力

矩会阻止太阳翼的展开，太阳翼无法展开锁定．

４　 试验验证

选取某型号卫星太阳翼开展试验验证，考核其

展开运动学、展开动力学特性，验证太阳翼水平展开

试验方法的可行性．
４．１　 运动学特性测试

针对吊点进行展开过程中运动学特性分析，如
图 ９所示，在太阳翼同一侧贴 ８ 个编码点，用辰维

ＭＰＳ 实时工业摄影测量系统对太阳翼展开过程进

行实时监测，该测量系统测量范围≥８ ０００ ｍｍ ×
１ ５００ ｍｍ，测量精度优于 ０． ５ ｍｍ， 测量速度 ≥
１０ 帧 ／ ｓ．

图 ９　 太阳翼吊点运动轨迹测量方法

Ｆｉｇ．９　 Ｋｉｎｅｍａｔｉｃ ｔｅｓｔ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　 　 如图 １０ 所示，选择内板吊点分析其运动特性，从
测得的各吊点“ｓ－ｔ”、“ｖ－ｔ”、“ａ－ｔ”曲线，并与仿真结果

比对，见表 ５．
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图 １０　 内板吊点运动特性测量

Ｆｉｇ．１０　 Ｋｉｎｅｍａｔｉｃ ｔｅｓｔ ｒｅｓｔ ｆｏｒ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　 　 通过表 ５ 可知： １）由“ｓ－ｔ”曲线可知，各吊点位移

运动规律与在轨仿真相同，同时各点在展开过程中运

动较平稳，没有出现位移突变；２）由“ｖ－ｔ”曲线可知，各
吊点 Ｘ 方向最大速度中外板 （０． ５０ ｍ／ ｓ） ＞内板

（０．２５ ｍ／ ｓ）＞连接架（０．０８ ｍ／ ｓ）；Ｙ 方向最大速度中连

接架（０．１５ ｍ／ ｓ）＞内板（０．０６ ｍ／ ｓ）＞外板（０．０５ ｍ／ ｓ）．与
仿真结果相比，其趋势相同，数值小于在轨值，这是由

地面展开试验的摩擦力、风阻等造成的，合乎逻辑；
３）由“ａ－ｔ”曲线可知， Ｘ 方向最大加速度中 ｋ 外板

（０．０５０ ｍ／ ｓ２）＞ 内 板 （ ０． ０２０ ｍ／ ｓ２ ） ＞ 连 接 架

（０．０１５ ｍ／ ｓ２）； Ｙ 方 向 最 大 加 速 度 中 连 接 架

（０．０２０ ｍ／ ｓ２）＞内板（０．００５ ｍ／ ｓ２）＞外板（０．００５ ｍ／ ｓ２）．与
仿真结果相比，其趋势相同，数值小于在轨值，原因与

２）相同；４）由于地面摩擦力和空气阻力的影响，展开试

验测试时间大于在轨仿真值．对比试验与仿真结果说

明，水平展开试验各点运动规律与在轨展开运动规律

相似．
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表 ５　 仿真与测试结果比对

Ｔａｂ．５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｎ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ

测试项目

仿真分析 试验测试

连接架吊点 内板吊点 外板吊点 连接架吊点 内板吊点 外板吊点

Ｘ 轴 Ｙ 轴 Ｘ 轴 Ｙ 轴 Ｘ 轴 Ｙ 轴 Ｘ 轴 Ｙ 轴 Ｘ 轴 Ｙ 轴 Ｘ 轴 Ｙ 轴

位移 ／ ｍ １．０５ ０ ３．１０ ０ ５．８０ ０ １．０５０ ０ ３．１０ ０ ５．８０ ０
速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ０ ０．２８ ０ ０．０７ ０ ０．０７ ０．０８０ ０．１５ ０．２５ ０．０６０ ０．５０ ０．０５０

加速度 ／ （ｍ·ｓ－２） ０．０４ ０ ０．０８ ０ ０．１４ ０ ０．０１５ ０．０２ ０．０２ ０．００５ ０．０５ ０．００５

４．２　 铰链冲击载荷测试

铰链冲击载荷测试共在 ６ 个位置布置传感器，测
量 Ｘ、Ｙ、Ｚ 这 ３ 个方向的冲击响应，共计 １８ 个通道，分
别采集各测点的加速度信号，各测点的测试与仿真结

果对比见表 ６．
表 ６　 测试与仿真结果比对

Ｔａｂ．６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｎ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ

测点 测试项目 加速度 ／ ｇ 峰值宽度 ／ ｍｓ

１号点
仿真值 ２００．０ １００

测试值（最大） ５９．０ １６

２号点
仿真值 ２００．０ ９０

测试值（最大） ６９．０ １８

３号点
仿真值 １８０．０ ６０

测试值（最大） １６．０ ２４

４号点
仿真值 １８０．０ ６０

测试值（最大） ９．５ ３０

５号点
仿真值 １６０．０ ５０

测试值（最大） １２３．０ １９

６号点
仿真值 １６０．０ ６０

测试值（最大） ７６．０ ２０

　 　 由表 ６ 可知：１）铰链的实测锁定顺序与仿真锁定

顺序相同．实测锁定先后顺序为外板、内板、连接架，
外内板时差约 ５００ ｍｓ，内板与连接架时差１０ ｍｓ；仿真

锁定先后顺序为外板、内板、连接架，外内板时差约

６０ ｍｓ，内板与连接架时差约 １５０ ｍｓ．２）铰链实测冲击

载荷均小于仿真值．铰链实测冲击载荷大小依次为 ５、
６ 点＞１、２ 点＞３、４ 点．３）铰链实测峰值震荡时间均小

于仿真值．

５　 结　 论

１）该方法要求太阳翼各吊点配重质量偏差小

于 ３０ ｇ、各吊点吊挂质心偏差小于 ３０ ｍｍ、系统摩擦

力越小越好，满足铰链锁定冲击载荷安全性要求．
２）试验表明，太阳翼水平展开运动规律与在轨展

开运动规律相吻合，满足卫星太阳翼展开试验要求．
３）相比传统展开试验方法，该方法避免了卫星

姿态翻转，确保了光学载荷指向精度，节省了展开试

验准备时间．
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