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抛物面天线柔性对焦点动特性的影响分析
李媛媛，王　 聪，高晶波

（哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨 １５０００１）

摘　 要： 为研究星体进行调姿运动时柔性抛物面天线的弹性变形对其视在相位中心的影响，建立了计算抛物面天线动态几何

焦点的数学模型，并通过航天器动力学模型对姿态调整过程中天线焦点的动态响应进行数值求解．建立由抛物面天线、太阳帆

板和中心星体组成的整星有限元模型，并求出天线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中天线几何焦点的动态响应特性．结果表明，航天器进行姿态调

整时，柔性天线面在做大范围整体运动的同时发生弹性振动，使其几何焦点在平衡位置震荡，严重影响星载天线的指向精度．
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　 　 大型挠性航天器在轨服务时 ，因天线结构尺寸

大、质量轻、柔性大等多方面因素引起的弹性变形会

直接影响天线反射面的形面精度、天线指向以及卫

星的位置和姿态，甚至可能致使天线失效而不能顺

利工作［１］ ．天线的弹性变形已经成为大型挠性航天

器动力学研究中不可忽略的因素．目前国内外针对

星载柔性天线的动力耦合因素研究尚少，一般只针

对天线的关键部件进行结构有限元分析．Ｔｈｅｕｎｉｓｓｅｎ
等［２］利用有限元方法，得到了空间环境载荷作用下

天线反射面位移场并预测了反射面的形面精度；蒋
尔进［３］对既定类型的圆抛物面天线进行了计算和
分析． Ｓｒｅｅｋａｎｔａｍｕｒｔｈｙ 等［４］ 利用非线性结构动力学

方法分析了抛物面天线反射面的结构动力学特性．
Ｍｏｂｒｅｍ 等［５］对空间可展开天线的质量特性、固有频

率和振型做了详细研究，并讨论热变形、装配误差和

外界扰动对天线膜面精度的影响．Ｄａｔａｓｈｖｉｌｉ 等［６］ 建

立了大口径天线非线性有限元模型，得到了天线结

构的静力学、模态和屈曲特性．此外，目前针对天线

指向精度的研究多为考虑各因素对其静态指向精度

影响的分析［７－８］ ．潘博等［９］ 考虑姿态控制误差和展

开机构锁定误差的影响得到了综合静态误差；哈尔

滨工业大学研究了空间热载荷作用、柔性关节动态

误差、铰链间隙等对星载天线运动精度的影响［１０－１２］ ．
星载天线的动态指向、大角度机动等刚体运动

过程，将激起天线结构较大幅值弹性变形，其弹性振

动又将作为整个卫星姿态运动的扰动源加剧其自身

的弹性振动，因此，在带挠性反射面的星载天线动力

学分析中，为提高天线的动态指向精度和相位中心

的稳定性，考虑天线结构挠性对航天器调姿过程中

焦点动态响应的影响具有重要意义．本文首先探究

了大型挠性抛物面天线在运动过程中几何焦点的求



解方法，通过建立有限元模型求解挠性天线的固有

频率和振型，研究了挠性航天器的结构动力学特性，
并利用整星有限元模型和多体动力学软件建立航天

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　 抛物面天线几何焦点

天线的相位中心对于天线在馈源放置、测距、定
位和成像等方面都具有重要意义．为实现反射面天

线高增益和低副瓣电平的目标，必须把馈源天线的

相位中心放置在反射面天线的焦点处［１３］ ．抛物面天

线多使用喇叭天线作为馈源，对于不存在严格相位

中心的喇叭天线，工程上需要确定一个近似相位中

心与抛物面焦点重合［１４］ ．故而，为研究星体运动过

程中受刚柔耦合作用影响其相位中心的变化情况，
建立求解抛物面天线动态几何焦点的数学模型．

如图 １ 所示，全局参考坐标系为 Ｏ－ＸＹＺ，在整星

上建立体坐标系 Ｏｔ －ＸｔＹｔＺｔ ．整星的位姿调整可由旋

转和平移矢量合成的六元组 ｖ＝（α，β，γ，ｘ，ｙ，ｚ）表示，
其中，α、β、γ 分别为 Ｏｔ－ＸｔＹｔＺｔ 相对于 Ｏ－ＸＹＺ 的滚动

角、俯仰角和偏转角，ｘ、ｙ、ｚ 为 Ｏｔ 在 Ｏ－ＸＹＺ 中的坐

标．利用全局坐标系 Ｏ－ＸＹＺ 中所得的天线肋条坐标

值Ｒ０，通过坐标变换得到体坐标系 Ｏｔ－ＸｔＹｔＺｔ 下肋条

某一时刻的采样点坐标值 Ｒｔ ．例如调姿过程为先绕 Ｘ
轴转 α 角，绕 Ｙ 轴转 β 角，绕 Ｚ 轴转 γ 角，然后沿 Ｘ
轴平移 ｘ，沿 Ｙ 轴平移 ｙ，沿 Ｚ 轴平移 ｚ．那么有

Ｒ０ ＝ ＲτΤ ＋ ΔΤ， （１）
ΔＴ ＝ （ｘ，ｙ，ｚ），

Ｔ ＝
ｃｏｓ γｃｏｓ β ｃｏｓ γｓｉｎ βｓｉｎ α － ｓｉｎ γｃｏｓ α ｃｏｓ γｓｉｎ βｃｏｓ α ＋ ｓｉｎ γｓｉｎ α
ｓｉｎ γｃｏｓ β ｓｉｎ γｓｉｎ βｓｉｎ α ＋ ｃｏｓ γｃｏｓ α ｓｉｎ γｓｉｎ βｃｏｓ α － ｃｏｓ γｓｉｎ α
－ ｓｉｎ β ｃｏｓ βｓｉｎ α ｃｏｓ βｃｏｓ α
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　 　 利用最小二乘法对某一纵切面 θ 内变形后某时

刻天线肋的采样点坐标值进行曲线拟合得到抛物线

二次多项式 ｆ（ｕｔ，ｚｔ）＝ ０，其对应的抛物线焦点 ｐθ（ ｌθ，
ｚθ），其中 ｕ２

ｔ ＝ ｘ２
ｔ ＋ｙ２

ｔ ．对各纵切面对应的焦点求平均

值，即可得到任一时刻抛物面天线的焦点值 Ｐ 为

Ｐ ＝ （
∑ ｌθｃｏｓ θ

ｎ
，
∑ ｌθｓｉｎ θ

ｎ
，
∑ｚθ
ｎ

）， （２）

式中，ｎ＝３６０
θ

为所作纵切面总数．一般取两垂直切面即

可得到较理想的结果，为方便计算可取 θ＝０°，θ＝９０°．
可得到由于天线焦点位置变化引起的指向精度

偏差为

Δφ ＝ ａｒｃｃｏｓ（
ｒ１ ｒ２
ｒ１ ｒ２

） ． （３）

式中，ｒ１为方向矢量（０，０，１），ｒ２ 为方向矢量ＯｔＰ
→．
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图 １　 抛物面天线变形示意
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２　 有限元模型

文献［１５－１７］建立口径 １２ ｍ 的径向肋式可展

开抛物面天线的有限元模型，如图 ２ 所示．当整星完

全展开锁定后，部件之间的连接方式等效为刚性连

接．采用多点约束将天线和太阳帆板与中心星体连

接得到整星有限元模型．
肋条采用 Ｓｈｅｌｌ 单元等效，肋间拉索采用 Ｔｒｕｓｓ

单元等效．天线质量约为 ３５０ ｋｇ，肋条材料采用碳纤

维复合材料，拉索的横截面积为 １０ ｍｍ２ ．其预应力

通过降温法获得，即
－ Ｆ ＝ αＥＡ（Ｔ － Ｔｒｅｆ） ． （４）

式中：Ｆ 为预应力；α 为热膨胀系数；Ｅ 为弹性模量；
Ａ 为拉索横截面积；Ｔ、Ｔｒｅｆ分别为当前温度和参考温

度．星载天线的其余物理参数见表 １，刚体质心在其

几何中心．

N
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z

图 ２　 整星有限元模型

Ｆｉｇ．２　 Ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ⁃ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
表 １　 星载天线机构物理参数

Ｔａｂ．１　 Ｐｈｙｓｉｃａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｓｐａｃｅｂｏｒｎｅ ａｎｔｅｎｎａ

刚体
质量 ／
ｋｇ

长度 ／
ｍ

Ｉｘｘ ／

（ｋｇ·ｍ２）

Ｉｙｙ ／

（ｋｇ·ｍ２）

Ｉｚｚ ／

（ｋｇ·ｍ２）

卫星本体 ２ ５００ ２．５ ３ ０００ ３ ０００ ３ ０００

转轴 １５ １．５ ３．０ ３．０ ０．３

　 　 由于结构的对称性，相邻两阶模态的结构振型
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相似且固有频率值相近．由于预应力的存在改变了

柔性天线面的刚度，会使天线面的固有频率值略有

不同，但不影响天线的振动形式．增大温度载荷使拉

索应力呈正比增加，拉索应力与截面面积的乘积增

加，使得径向支撑肋的拉应力也增加．在拉索截面面

积不变的条件下，拉索应力增加，拉索的等效抗弯刚

度增加，径向支撑肋由于轴向拉力增大导致其等效

抗弯刚度减小．对比不同预应力对应的固有频率值，
可以发现，受径向支撑肋等效抗弯刚度降低的影响，
７、８ 阶频率随拉索预应力的增加而略有降低；９ 阶及

之后各阶频率在拉索等效刚度提高的影响下随拉索

预应力的增加而逐渐增大．
为对含预应力径向肋天线进行模态分析，首先

对无应力有限元模型进行温度载荷作用下的非线性

静力计算，得出天线径向肋间拉索的预应力分布；然
后对含应力有限元模型进行模态分析，得到含预应

力径向肋天线的振型与固有频率值．太空中的工况

环境是浮动的，自由边界条件下有限元模型 １ ～ ６ 阶

模态为刚体模态．柔性天线前 ４ 阶固有频率为零，其
中第 １ 阶模态为天线绕 ｚ 轴的旋转模态，第 ２ 阶～第

４ 阶模态为天线的平移模态．第 ５ 阶和第 ６ 阶模态是

以卫星质点为中心的刚体转动模态．第 ７ 阶 ～第 １２
阶为天线肋条的振动模态．图 ３ 为天线结构 ７～１２ 阶

模态振型云图，表 ２ 为对应不同拉索预应力值的天

线结构 ７ ～ １２ 阶固有频率值，表 ２ 中给出的预应力

对比值是天线拉索预应力的平均值．预紧力大小一

般选择在拉索材料拉伸变形的弹性抗力范围内．预
紧力太大会对展开结构的刚度提出过高的要求；预
紧力太小会对型面精度的保持产生不良的影响．根
据找形需求，预张力通过力密度法求出．本文选取预

应力均值 ２．３２ ＭＰａ 和 ５．４３ ＭＰａ 为例分析对比不同

预应力值对天线模态的影响．非线性静力分析的拉

索应力分布如图 ４ 所示，图 ４ 显示的天线预应力分

布对应平均预应力值为 ２．３２ ＭＰａ 的情况．

图 ３　 天线 ７～ １２ 阶模态振型云图

Ｆｉｇ．３　 ７－１２ ｏｒｄｅｒ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｍｏｄｅ ｎｅｐｈｏｇｒａｍｓ ｏｆ ａｎｔｅｎｎａ

表 ２　 天线有限元模型固有频率

Ｔａｂ．２　 Ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ａｎｔｅｎｎａ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ

阶次
固有频率 ／ Ｈｚ

无预应力 预应力（２．３２ ＭＰａ） 预应力（５．４３ ＭＰａ）

７ ８．８０４ ３ ８．７９９ １ ８．７８６ ５

８ ８．８２４ ７ ８．８１９ ４ ８．８０６ ５

９ ９．０５７ ８ ９．０６２ ３ ９．０６３ ９

１０ ９．０６３ ８ ９．０６８ ３ ９．０６９ ９

１１ ９．２１５ ７ ９．２３３ ４ ９．２５３ ７

１２ ９．２２６ ３ ９．２４４ ０ ９．２６４ ３

图 ４　 温度载荷下拉索应力分布

Ｆｉｇ．４　 Ｃａｂｌｅ ｓｔｒｅｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｌｏａｄ

３　 动力学模型

挠性航天器的中心星体可看作刚体，挠性附件

如展开天线和太阳帆板绕中心体作平动或转动的同

时还伴随着自身结构振动．尤其是柔性反射面具有

尺寸大、质量轻和柔性大等特点，星体调姿等大范围

刚体运动会激起柔性反射面较大幅值的弹性振动，
其振动产生的扰动又将影响星体调姿运动过程，这
是典型的刚柔耦合动力学问题．

如图 ５ 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 在惯性坐标系下的位置向

量 ｒ 为
ｒ ＝ ｒ０ ＋ Ａ（ρ０ ＋ ｕ０） ． （５）

式中：ｒ０为 ｅｂ 坐标原点位置矢量；Ａ 为从 ｅｒ 到 ｅｂ 的

转换矩阵；ρ０ 为未变形构件上任一点 ｐ 在 ｅｂ 中的位

置矢量；ｕｐ为变形矢量，用模态坐标表示为

ｕｐ ＝ Φｐ ｑｆ ． （６）
式中：Φｐ为点 ｐ 的模态阵型矩阵，ｑｆ为广义位移．可
得柔性体上任一点 ｐ 的速度和加速度为

ｒ· ＝ ｒ·０ ＋ Ａ·（ρｐ ＋ ｕｐ） ＋ Ａ Φｐ ｑ
·

ｆ， （７）
ｒ·· ＝ ｒ··０ ＋ Ａ··（ρｐ ＋ ｕｐ） ＋ ２Ａ· Φｐ ｑ

·
ｆ ＋ Ａ Φｐ ｑ

··
ｆ ． （８）

　 　 考虑节点 ｐ 变形前后位置、方向和模态，柔性体

的广义坐标可以表示为

ξ ＝ ［ｘ，ｙ，ｚ，ψ，φ，ｑｉ（ ｉ ＝ １，···，ｍ）］ Ｔ ＝ ［ ｒ，ψ，ｑ］ Ｔ，
（９）

式中 ｍ 为模态数．
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则速度可以表示为

ｖ０ ＝ ［Ｉ － Ａ（ρｐ ＋～ ｕｐ）ＢＡ Φｐ］ξ
·
， （１０）

式中 Ｂ 为欧拉角的时间导数与角速度之间的转换

矩阵．

er

eb

图 ５　 抛物面天线航天器示意

Ｆｉｇ．５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｗｉｔｈ ｐａｒａｂｏｌｏｉｄ ａｎｔｅｎｎａ

运用拉格朗日乘子法建立柔性体的运动微分方

程为

Ｍξ
··
＋ Ｍξ

·
－ １

２
［∂Ｍ
∂ξ

ξ
·
］

Ｔ

ξ
· ＋ Ｋξ ＋ Ｃξ

·
＋ ［∂ψ

∂ξ
］

Ｔ

λ ＝ Ｑ．

（１１）
式中：Ｍ、Ｋ、Ｃ 分别为结构的质量、刚度和阻尼矩阵；
λ为拉格朗日乘子；Ｑ 为广义外力．

４　 刚柔耦合动力学仿真

挠性航天器在轨运行的动态响应求解属于刚柔

耦合动力学问题．采用有限元与 ＡＤＡＭＳ 联合仿真求

解，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［１８］ ．本文取柔性部件除去刚体模态的前 ２０ 阶模

态构建动力学模型．ＡＤＡＭＳ 默认模型阻尼设置为固

有频率在 １００ Ｈｚ 以下的模态阻尼率为 ０．１％；固有

频率在 １００～１ ０００ Ｈｚ 的模态阻尼率为 １％．考虑实

际展开肋天线阻尼器分布的影响，本文阻尼比设置

为 ０．００４．仿真过程为采用 ３ 次样条规划，整星以角

速度 １．５ （°） ／ ｓ 作方位向调姿，整个调姿过程持续

７．３ ｓ，加、减速度过程各持续 ０．３ ｓ，如图 ６ 所示．仿真

时间 ２５ ｓ，仿真步长 ０．０１ ｓ．
３ 次多项式规划角速度曲线函数如下：

ω ＝

１．５ × ｔ２

０．３２
× （３ － ２ × ｔ

０．３
），０ ≤ ｔ ≤ ０．３；

１．５，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　０．３ ≤ ｔ ≤ ７．０；

１．５ － １．５ × （ ｔ － ７） ２

０．３２
× （３ － ２ × ｔ － ７

０．３
），

　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ７．０ ≤ ｔ ≤ ７．３；
０，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ７．３ ≤ ｔ ≤ ２５．０．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

（１２）
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图 ６　 调姿角速度曲线

Ｆｉｇ．６　 Ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎ ａｔｔｉｔｕｄｅ⁃ａｄｊｕｓｔｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ

　 　 以下结果曲线均以天线预应力平均值为

２．３２ ＭＰａ情况为例求得．图 ７ 为柔性天线结构边缘

Ｎ 点（图 ２）的位移曲线．可以看出，挠性部件在做大

范围整体运动的同时发生较显著的结构振动，当卫

星完成调姿后，柔性天线结构继续在平衡位置处

振动．

6.36

6.33

6.30

6.27

0 5 10 15 20 25
t/s

6.2724

6.2722

8 10 12 14

U z
/m

图 ７　 节点 Ｎ 在 ｚ 方向的位移

Ｆｉｇ．７　 Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｄｅ Ｎ ａｌｏｎｇ ｚ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

　 　 图 ８～１０ 分别为抛物面天线焦点在 ｘ，ｙ，ｚ 方向

的偏移量值随时间变化的曲线．由于做方位向调姿，
所以其 ｘ 向的振动量最大．可以看出，在速度发生改

变的两时刻处即 ０～０．３ ｓ 和 ７．０ ～ ７．３ ｓ，天线的视在

相位中心产生较大偏移，尤其是 ｘ 方向．调姿结束后

天线焦点在平衡位置保持震荡，一段时间后渐趋于

稳定．

0.2

0

-0.2

0 5 10 15 20 25
t/s

z/m
m

图 ８　 焦点在 ｘ 方向偏移量

Ｆｉｇ．８　 Ｏｆｆｓｅｔ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｃｕｓ ａｌｏｎｇ ｘ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

　 　 图 １１ 为整个调姿过程中几何焦点相对于静态

焦点位置的偏移情况．可以看出受焦点 ｘ 向大幅震
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荡的影响，焦点在两加速度出现处发生较大的位置

偏移，最大偏移量达到 ０．７６７ ｍｍ．其余时间，焦点震

荡范围较集中，在±０．２２７ ｍｍ 范围内．
由于刚柔耦合作用，卫星自身的机械运动引

起大型反射面天线的振动，从而严重影响天线的

指向精度，使得卫星成像质量大幅降低．考虑天线

柔性在刚柔耦合运动过程中对星载天线指向精度

的影响，图 １２ 显示了整个调姿过程中天线指向精

度的变化曲线．可以看出，调姿过程中加速度的出

现使得天线作较剧烈的振动，受 ｘ 方向焦点大幅振

动的影响，指向偏差的最大值出现在 ０ ～ ０．３ ｓ 和

７．０ ～ ７．３ ｓ，其值为 ０．０１３ ５°．其余调姿过程中，指向

精度偏差控制在 ０．００６ ４°以内．调姿结束后，指向

偏差在一定时间范围内依然存在，随着时间的推

移指向精度逐渐提高．
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0 5 10 15 20 25
t/s

y/
m
m

图 ９　 焦点在 ｙ 方向偏移量

Ｆｉｇ．９　 Ｏｆｆｓｅｔ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｃｕｓ ａｌｏｎｇ ｙ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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图 １０　 焦点在 ｚ 方向偏移量

Ｆｉｇ．１０　 Ｏｆｆｓｅｔ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｃｕｓ ａｌｏｎｇ ｚ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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图 １１　 天线几何焦点偏移量

Ｆｉｇ．１１　 Ｏｆｆｓｅｔ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ ｆｏｃｕｓ
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图 １２　 天线指向精度

Ｆｉｇ．１２　 Ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ａｎｔｅｎｎａ

５　 结　 论

１）得出了一种在整星运行过程中确定其动态

几何焦点的方法，可以检测天线焦点 ３ 个坐标值的

偏移量，从而评估天线在运动过程中柔性面的振动

对天线指向精度的影响．
２）通过改变径向肋天线的刚度和强度，调整天

线的预张力可以在较小范围内改变天线面的固有频

率，但取值合理且分布均匀的预张力的大小不影响

天线面的振动形式．
３）挠性附件的结构振动在调姿运动结束后会

保持一段时间才渐趋于稳定，抛物面天线焦点在一

定范围内震荡造成相位中心的抖动，严重影响天线

的稳定性和指向精度，且几何焦点的偏移量与姿态

调整的运动方向相关．
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