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含间隙铰可展太阳翼末端重复展开精度分析
邱雪松， 李　 卓， 商　 阔， 乔国勇

（燕山大学 机械工程学院， 河北 秦皇岛 ０６６００４）

摘　 要： 为提高太阳帆板重复展开定位精度，研制了太阳帆板重复可展机构． 可展机构采用绳系内错式传动原理实现二级帆

板的同步重复展开功能，采用水平和铅垂两种布置方式适应太阳帆板的不同展开工况． 基于工程实际，引入铰链间隙以及帆

板柔性两因素，建立可展太阳帆板的动力学模型，并进行仿真及数值分析． 分析结果表明：太阳帆板末端位姿精度随铰链间隙

的增大而降低，而柔性则直接导致太阳翼展开时产生误差，但二者耦合作用时，能够补偿间隙对帆板重复展开末端位姿精度

的影响． 利用研制的可展机构样机对太阳翼展开性能、重复展开定位精度进行实验测试，实验结果验证了合理设计铰链关节

间隙，利用帆板柔性与铰链间隙的耦合作用可补偿帆板重复展开末端位姿误差；在许可误差范围内，合理地匹配两因素，可使

铰链间隙值具有较大的可取范围，对提高机构的定位精度有益．
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　 　 随着载人探月工程的逐步深入，对于月球探测

车的可靠性、稳定性、精准性等性能提出了更高的要

求． 太阳翼作为能源系统的关键部件，为航天器提

供能量［１］，亦是月球探测车的重要组成． 太空的极

端环境易引起铰链变形、铰链间隙减小，从而增大展

开阻力，导致太阳翼无法展开． 如：１９８７ 年，因一侧

太阳翼无法展开，德国 ＴＶＳＡＴ 卫星任务失败，其根

本原因是铰链的装配异常［２］ ． 显然，研究铰链间隙

的影响［３］，避免机构卡死，是保证太阳翼可展机构

可靠展开、重复精准展开的关键．
学者们针对可展太阳翼进行了大量研究工作，但

关注点多侧重于帆板展开功能的实现及展开结构的

动力学性能，研究方法以仿真分析为主，实验研究相

对较少． 如 Ｒｏｎｇ 等［４］完成了太阳帆板在航天器上的

展开动力学仿真，指出在对支撑管施加适当约束控制

的前提下，太阳帆板能够顺利有效地展开． 王晛等［５］

建立了可展太阳翼仿真模型，分析了地面展开及锁定

过程中空气阻力、吊挂装置摩擦阻力等因素对太阳翼



冲击载荷的影响． Ｙａｋｏｖｌｅｖ 等［６］根据机构运动学的形

式化描述原理，提出了一种求解太阳能帆板展开机构

运动学模型的原始方法． Ｔａｈｅｒｂａｎｅｈ 等［７］针对可展开

太阳能帆板，设计并实现了同时基于模糊的最大功率

点跟踪器（ＭＰＰＴ）和太阳跟踪器． Ｓｔａｒｉｎｏｖａ 等［８］ 在有

限元仿真系统中对框架式太阳帆板进行了非线性静

力分析． Ｓｅｐｔａｎｔｏ 等［９］提出了一种基于仿真的确定固

定安装可展开太阳能帆板系统位置的方法，该方法能

提供最大的功率． 基于速度变分原理和单向递推组集

方法，段柳成等［１０］ 建立了太阳阵刚柔耦合多体系统

动力学模型，预测了太阳阵展开历程及航天器本体姿

态扰动情况． 在 ＡＤＭＡＳ 中建模，谷勇霞［１１］等分析了

含柔性和间隙的二级太阳翼展开过程的动力学行为．
史加贝等［１２］建立了大型太阳电池阵展开过程的动力

学模型． 丁建中等［１３］ 在板式卫星天线展开机构中考

虑了铰链间隙对指向精度的影响．
进行月球车太阳翼展开实验研究，不能忽略低

重力因素，需建立低重力补偿系统． 目前，常用的低

重力补偿的方法有气浮法、配重法、悬吊法等［１４］，其
中悬吊法应用最为广泛． 侯鹏等［１５］采用多自由度配

重悬挂法，过质心线吊点吊挂太阳翼，抵消太阳翼水

平展开试验过程中的重力． Ｘｉａｎｇ 等［１６］ 提出了一种

新颖的主动悬架重力补偿系统的设计方案和初步实

验，该系统可以施加一个期望的恒定垂直力． 蒋银

飞［１７］设计了恒拉力系统，将绳索离散成若干个质量－
弹簧－阻尼单元，简化了低重力模拟系统的模型． 乔

国勇［１８］采用悬吊法设计了两级可展帆板同步主动

控制低重力模拟系统．
综合现有可展太阳翼研究成果、方法及不足，本

文研制了绳系内错式重复可展太阳翼原理样机． 在

样机的结构设计、理论分析及实验研究过程中，充分

考虑了铰链间隙对太阳翼展开运动的影响． 对太阳

翼末端位姿进行仿真分析和实验测试，分析太阳翼

末端重复展开精度，为设计重复可展太阳翼，分析并

提高重复折展可靠性提供依据．

１　 含间隙铰重复可展太阳翼系统

１．１　 重复可展太阳翼展开传动

考虑月球车太阳翼在极端工作环境下实现往复

同步折展的功能需求，采用绳系内错式传动实现太

阳翼折展． 太阳翼展开运动示意图参见图 １．
　 　 绳系内错式传动由伺服电机驱动一级帆板转

动，传动绳内错布置系于铰链 Ａ 与铰链 Ｂ 处，借助

摩擦带动二级帆板随之同步转动，完成同步折展．
太阳翼展开机构设有锁定机构，保证太阳翼展开至

工作位置后，具有确定位姿．

y

x

二级帆板
一级帆板

绳

A

B

图 １　 太阳翼展开运动示意图［１８］

Ｆｉｇ．１　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ［１８］

　 　 绳系预紧力会产生附加载荷于铰链传动轴处，
导致传动轴弯曲变形，影响太阳翼的折展， 结构设

计中通过卸载结构解决了预紧力引起的变形问题．
１．２　 重复可展太阳翼低重力模拟

为进行有效实验，用悬吊法进行可展太阳翼的

低重力模拟． 采用水平和铅垂两种布置方式，见图 ２
（ａ）、图 ２（ｂ）．
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１—一级帆板 Ｙ 向同步机构；２—一级帆板悬吊滑轮；３—一级帆板 Ｘ
向同步机构；４ —二级帆板 Ｙ 向同步机构 ；５—二级帆板悬吊滑轮；
６—二级帆板 Ｘ向同步机构； ７—一级帆板配重 Ｘ向同步滑轮； ８—二

级帆板配重 Ｘ 向同步滑轮 ；９—配重； １０—配重； １１—二级帆板 ；
１２—一级帆板

（ａ）太阳翼水平布置

1 2 3 4

5 6

配重

１—平行四边形机构； ２—拉力传感器；３—拉力传感器；４—同步机

构；５—一级帆板； ６—二级帆板

（ｂ）太阳翼铅垂布置

图 ２　 低重力模拟示意

Ｆｉｇ．２　 Ｌｏｗ ｇｒａｖｉｔｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
　 　 水平布置低重力模拟． 利用平行四边形原理，
保证悬吊点与两级太阳翼质心同步运动，使两组悬

吊拉力分别与内外侧太阳翼 ５ ／ ６ 重力相平衡． 同步

运动通过配重及同步伺服机构实现．
铅垂布置低重力模拟． 分别悬吊过两级太阳翼

质心的吊点，通过配重及滑轮组补偿相应太阳翼的

重力． 吊点同步机构具有Ｘ，Ｙ两方向自由度，可通过
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速度伺服实现帆板上下吊点的同步运动．

２　 太阳翼重复展开末端位姿精度分析

２．１　 含隙铰误差模型

重复定位精度直接影响重复可展太阳翼展开性

能，太阳翼多次展开外侧翼板末端标记点的标准差

越小，重复精度越高． 太阳翼为串联机构，铰间隙是

影响其末端位姿精度的主要因素，其随机性导致了

末端精度的不确定性．
采用间隙矢量来描述间隙［１８］，如图 ３ 所示，定

义轴承孔中心指向销轴中心为矢量方向．

x

y

销轴

轴承

O2

O1

φe

图 ３　 关节间隙矢量表示

Ｆｉｇ．３　 Ｊｏｉｎｔ ｓｐａｃｅ ｖｅｃｔｏｒ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ
　 　 建立铰间隙变量概率密度函数用以描述关节间

隙的随机性． 设密度函数为 ｆｉ（ｘｉ， ｙｉ），铰间隙矢量

为 ｅ，其中 ｉ 取为 １ 和 ２，分别代表一级和二级帆板．
设铰间隙密度函数服从二维正态分布［１８］，则

ｆｉ（ｘｉ，ｙｉ） ＝
Ｋｅｌ（ｘｉ，ｙｉ），　 ０ ≤ ｘ２

ｉ ＋ ｙ２
ｉ ≤ １；

０，　 ｘ２
ｉ ＋ ｙ２

ｉ ＜ ０，ｘ２
ｉ ＋ ｙ２

ｉ ＞ １．{
式中：

Ｋ ＝ １ ／ （２πσ １σ ２ １ － ρ ２ ），

　 ｌ（ｘｉ，ｙｉ） ＝ － １
２（１ － ρ ２）

（ｘ － μ １） ２

σ ２
１

－é

ë

ê
ê

２ρ
（ｘ － μ １）（ｙ － μ ２）

２σ １σ ２

＋
（ｙ － μ ２） ２

σ ２
２

ù

û

ú
ú
．

其中： μ １、μ ２、σ １、σ ２ 和 ρ均为常数，且σ １ ＞ ０， σ ２ ＞
０， ｜ ρ ｜ ＜ １． 即（ｘｉ， ｙｉ） 服从参数为 μ １、μ ２、σ １、σ ２ 和

ρ 的二维正态分布．
间隙矢量分布区间为［０，１］，得到 μ ＝ ０，σ ＝

１ ／ ３，由概率分布的性质可得 ρ ＝ ０，Ｋ ＝ ９ ／ ２π，铰间隙

密度函数为：

ｆｉ（ｘｉ，ｙｉ） ＝ Ｋｅ － ９
２ （ｘ２ｉ ＋ｙ２ｉ ）， ０ ≤ ｘ２

ｉ ＋ ｙ２
ｉ ≤ １；

０，　 ｘ２
ｉ ＋ ｙ２

ｉ ＜ ０，ｘ２
ｉ ＋ ｙ２

ｉ ＞ １．{
２．２　 含隙铰误差分析

两级铰链的间隙矢量分别为 ｅ１ 和 ｅ２，两级太阳

帆板的宽度矢量分别记为 ｓ１ 和 ｓ２，二级帆板理想末

端位置记为 Ｐ，考虑铰链间隙条件下二级帆板末端

位置为记 Ｐ′． 图 ４（ａ）、（ｂ）分别为太阳帆板展开与

折叠两种状态的末端位姿误差［１８］ ．
e1 e2s1

s2

e1

s1

e2 s2
O

y

(a)太阳帆板展开状态

(b)太阳帆板折叠状态e2

e2

e1
e1

s1 s2 s1 s2

P P′O

x

图 ４　 太阳帆板展开末端位姿

Ｆｉｇ．４　 Ｔｅｒｍｉｎａｌ ｐｏｓｅｓ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｐａｎｅｌ

　 　 由图 ４ 可知，
ｌＯＰ′ ＝ ｅ１ ＋ ｓ１ ＋ ｅ２ ＋ ｓ２ ＝ ｌＯＰ ＋ ｌＰＰ′ ．

　 　 分别建立坐标系 ＰｘＰｙＰ 和 ＮｘＮｙＮ，如图 ５ 所示，
坐标原点分别为间隙矢量 ｅ１ 和 ｅ２ 的起点． 在坐标系

ＰｘＰｙＰ 中，ｅ１ 的末端点 Ｎ的坐标为（ｘ１， ｙ１），ｅ２ 的末端

点 Ｐ′的坐标为（ｘ， ｙ） ． 在坐标系 ＮｘＮｙＮ 中，ｅ２ 的末端

点 Ｐ′的坐标为（ｘ２， ｙ２）， 铰链间隙满足如下条件：
ｘ２
１ ＋ ｙ２

１ ≤ １， ｘ２
２ ＋ ｙ２

２ ≤ １；

yp yN

xN

xP
P

e2e1

x2

x1

y2

y1

N

图 ５　 铰链间隙矢量坐标系

Ｆｉｇ．５　 Ｈｉｎｇｅ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｖｅｃｔｏｒ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ
　 　 两级太阳帆板的铰链间隙不相关，可得

ｆ∗（ｘ１，ｙ１，ｘ２，ｙ２） ＝ ｆ（ｘ１，ｙ１） ｆ（ｘ２，ｙ２） ．
则末端点 Ｐ′ 的密度函数为

ｆ（ｘ，ｙ） ＝
∬
Ｓ

Ｋ２ ｅ － ９
２ ｌ（ｘ１，ｙ１）ｄｘ１ｄｙ１， ｘ２ ＋ ｙ２ ≤ ４；

　 　 　 　 ０， 　 　 　 　 　 其他．

ì

î

í

ïï

ïï

式中： ｌ（ｘ１，ｙ１） ＝ ｘ２
１ ＋ ｙ２

１ ＋ （ｘ － ｘ１） ２ ＋ （ｙ － ｙ１） ２ ．
假设铰链间隙引起的二级帆板末端位置的误差

服从圆域分布，得太阳翼末端位置误差分布函数为

Ｆ ＝ ∬
ｘ２＋ｙ２≤ｔ

ｆ（ｘ，ｙ）ｄｘｄｙ，　 ０ ≤ ｔ ≤ ｎ． （１）

式中： ｔ 为误差分布圆的半径（比例误差），ｎ 为串联

关节数目．
将比例关节间隙值设为 １，则有
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ｒ ／ Ｒ ＝ ｔ ／ Ｔ ． （２）
式中： ｒ 为比例关节间隙，Ｒ 为实际关节间隙，ｔ 为比

例误差，Ｔ 为关节间隙引起的末端位姿误差． 对应不

同间隙值，误差分布参见表 １．
表 １　 铰链间隙误差及分布

Ｔａｂ．１　 Ｈｉｎｇｅ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｅｒｒｏｒｓ ａｎｄ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

比例误差 比例分布 比例误差 比例分布

０．１ ０．０００ １ １．１ ０．５５３ ０
０．２ ０．００１ ９ １．２ ０．６４３ ４
０．３ ０．００９ ３ １．３ ０．７２３ ６
０．４ ０．０２７ １ １．４ ０．７９１ ７
０．５ ０．０６０ １ １．５ ０．８４７ ２
０．６ ０．１１０ ９ １．６ ０．８９０ ９
０．７ ０．１７９ ６ １．７ ０．９２４ ０
０．８ ０．２６３ ４ １．８ ０．９４８ ４
０．９ ０．３５７ ６ １．９ ０．９６５ ８
１．０ ０．４５６ １ ２．０ ０．９７７ ９

　 　 当铰链间隙 Ｒ 分别为 ０．０５ 、０．１０、０．２０ ｍｍ 时，
由式（１）、式（２）和表 １ 数据得到铰链间隙与太阳翼

末端位姿误差分布关系曲线，参见图 ６．

0.4

0.3

0.2

0.1

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
误差分布/%

R=0.05
R=0.10
R=0.20

末
端

位
姿

误
差

/m
m

图 ６　 铰链间隙与太阳翼末端误差分布关系曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｈｉｎｇｅ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ａｎｄ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ｅｎｄ
ｅｒｒｏｒ

　 　 取误差分布为 ８０％的数据进行分析，间隙值 Ｒ
分别为 ０．２０ 、０．１０、０．０５ ｍｍ 时，末端位姿误差分别

近似为 ０．１４０ 、０．０７０、０．０３５ ｍｍ，显然 ３ 组误差与铰

链间隙近似成比例关系． 从曲线图可知，间隙越小

误差分布范围越小．
综合数值分析结果，可知铰链间隙值的合理设

计，可使末端位姿误差分布稳定，从而便于位置反馈

补偿误差，提高重复位姿精度．

３　 太阳翼重复展开末端位姿仿真

３．１　 建立仿真模型

利用 ＣＲＥＯ 建立可展太阳翼三维模型，以 ６０６１
铝板为材料制作帆板，每级帆板质量约 ５．３３ ｋｇ． 导

入 ＡＤＡＭＳ 进行约束，建立可展太阳翼刚性仿真模

型． 将三维模型导入 ＡＮＳＹＳ 对模型进行柔性化处

理，再导入 ＡＤＡＭＳ 中，替换其中刚性太阳翼，重新

驱动被约束的模型，完成动力学仿真模型的建立．
３．２　 仿真分析

针对不同间隙值进行太阳翼重复展开仿真分

析． 展开过程中，太阳翼末端位姿随展开时间的变

化见图 ７．
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　 　 （ａ）末端位姿变化曲线

无间隙
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　 　 （ｂ）末端位姿变化曲线局部

图 ７　 间隙大小与帆板末端位姿关系

Ｆｉｇ．７ 　 Ｒｅｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｓｉｚｅ ａｎｄ ｔｅｒｍｉｎａｌ ｐｏｓｅ ｏｆ
ｐａｎｅｌ

　 　 低重力环境下太阳翼展开至工作位置时其末端

位置参数见表 ２． 当太阳翼折叠收拢至待机位置时

其末端位置参数见表 ３．
表 ２　 太阳翼展开至工作位置时的末端位置参数

Ｔａｂ． ２ 　 Ｔｅｒｍｉｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ｗｈｅｎ ｉｔ
ｅｘｐａｎｄｓ ｔｏ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｍｍ

铰链

间隙

柔性帆板末端位置

ｘ 轴 ｙ 轴

刚性帆板末端位置

ｘ 轴 ｙ 轴

０ １ ６３４．９９０ ２ ８９１．９７６ ８ １ ６３５．０００ ０ ８９２．０００ ０
０．０５ １ ６３４．９２６ ４ ８９１．９４３ ０ １ ６３４．９１２ ３ ８９１．８８６ ２
０．１０ １ ６３４．８７０ ３ ８９１．８６７ ６ １ ６３４．７８８ １ ８９１．７５６ ４
０．２０ １ ６３４．８２１ ４ ８９１．６１２ ３ １ ６３４．６９７ ２ ８９１．４２４ ３

表 ３　 太阳翼折叠收拢至待机位置时的末端位置参数

Ｔａｂ．３ 　 Ｔｅｒｍｉｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ｗｈｅｎ ｉｔ ｉｓ
ｆｏｌｄｅｄ ｔｏ ｓｔａｎｄｂｙ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｍｍ

铰链

间隙

柔性帆板末端位置

ｘ 轴 ｙ 轴

刚性帆板末端位置

ｘ 轴 ｙ 轴

０．０ １９３．０４４ ３ ７９９．９２１ ６ １９３．０００ ０ ８００．０００ ０
０．０５ １９３．０４５ ０ ７９９．９０３ ６ １９３．０７１ ０ ８００．０３１ ４
０．１０ １９３．０５５ ５ ７９９．８５９ ６ １９３．１２２ ４ ８００．２３１ ６
０．２０ １９３．０８４ ２ ７９９．９０６ ２ １９３．１７４ ２ ７９９．３２１ ６
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　 　 仿真结果表明，太阳翼末端位姿精度会随铰链

间隙的增大而降低． 考虑实际工程中太阳翼具有柔

度，分别对刚性模型与柔性模型进行仿真． 仿真结

果表明，柔性会直接导致太阳翼展开时产生误差．
但相同的间隙变化范围，柔性帆板的末端位置误差

变化幅度小于刚性帆板，即帆板柔性能够补偿间隙

对帆板重复展开末端位姿的影响，在许可误差范围

内，铰链间隙值具有较大的可取范围．

４　 太阳翼重复展开性能测试

４．１　 测试准备

首先，在太阳翼二级帆板末端制作一个标记点；
然后，建立标识基准，该基准为太阳翼二级帆板展开

后帆板末端标记点的理论位置． 基于标识基准，建
立测试坐标系，如图 ８ 所示． 展开太阳帆板， 分别测

量帆板标记点与标识基准在 ｘ、ｙ、ｚ 方向上的相对位

x
y

z

标识基准块
标点

图 ８　 标识基准坐标系

Ｆｉｇ． ８　 Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

置，进行数据比较，分析太阳翼的重复展开位姿精

度．
４．２　 重复展开定位精度实验

太阳帆板重复展开性能实验工况： 分别采用铰

链间隙 ０．０５、０．１０、０．２０ ｍｍ 进行太阳翼重复展开精

度测试，重复实验频次为 ３０． 重复展开太阳帆板，测
量帆板标点位置，与理想基准位置进行比较． ｘ、ｙ、ｚ
方向太阳翼末端位置精度分别见图 ９ ～ １１ 和表 ４．
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　 　 　 （ａ） Ｒ ＝ ０．０５ ｍｍ　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ） Ｒ ＝ ０．１０ ｍｍ　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ） Ｒ ＝ ０．２０ ｍｍ

图 ９　 太阳翼重复展开 ｘ 向位置精度

Ｆｉｇ．９　 Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｃｃｕｒａｃｙ ｓｏｌａｒ ｏｆ ｒｅｐｅａｔｅｄ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｏｆ ｗｉｎｇ ｉｎ ｘ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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图 １０　 太阳翼重复展开 ｙ 向位置精度
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图 １１　 太阳翼重复展开 ｚ 向位置精度

Ｆｉｇ．１１　 Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｒｅｐｅａｔｅｄ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ ｉｎ ｚ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

·２７· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ５２ 卷　



表 ４　 太阳翼重复展开位置参数

Ｔａｂ．４　 Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｒｅｐｅａｔｅｄ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇ
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平均精度
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误差波动区间
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　 　 分析表 ４ 可知，随着铰链间隙的增大，太阳翼重

复展开末端位置误差随之增大． 因此，合理设计铰

链关节间隙，对于提高机构的定位精度是有益的．
４．３　 重复展开运动参数测定

太阳翼展开角度直接反映太阳翼展开位姿是否

准确，太阳翼展开角加速度则直接体现太阳翼展开

运动是否平稳，二者是影响太阳翼性能的主要参数，
因此针对上述两个参数进行测试实验．
４．３．１　 太阳翼展开角度测定

在完全展开状态下， 太阳翼二级帆板展开的测

试角度分别为 θａ、θｂ；平均值记为θａ、θｂ；二级帆板理

论展开角度分别为 θＡ、θＢ；试验值与理论值的误差

记为Δθ ＝｜ （θ － θ） ／ θ ｜ ． 记太阳帆板展开的同步误差

为 ΔＴ ＝ ［（θｂ － ２θａ） ／ １００］ × １００％， 太阳帆板展开

角度测试曲线参见图 １２，末端角度及误差见表 ５．
　 　 分析图 １２ 及表 ５ 数据可知，展开过程中铰链间

隙可导致帆板抖动，并引起二级帆板展开角度误差．
展开角度误差及二级帆板展开的同步度误差亦随间

隙增大而增大，末端角度误差由二级帆板展开角度

误差累加形成．
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图 １２　 间隙大小与帆板展开角度关系

Ｆｉｇ．１２　 Ｒｅｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｓｉｚｅ ａｎｄ ｐａｎｅｌ ａｎｇｌｅ
表 ５　 太阳帆板展开角度
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４．３．２　 太阳翼展开加速度测定

太阳翼展开加速度运动曲线见图 １３． 由图 １３
可知，在匀加速和匀速运动阶段，太阳翼展开的加速

度波动相对平缓；在匀减速运动阶段则波动加剧；当
铰链间隙变大，二级帆板的加速度波动幅度随之变

大，但加速度波动频率随之降低． 因此，在展开锁

定时，铰链关节间隙对机构稳定性和精准性影响

显著．
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图 １３　 间隙值与帆板展开加速度关系曲线

Ｆｉｇ．１３　 Ｒｅｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｃｌｅａｒａｎｃｅ ｓｉｚｅ ａｎｄ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｐａｎｅｌ

５　 结　 论

１）绳系内错式传动方案可实现太阳翼同步重

复可展功能．

２）铰链间隙与太阳翼重复展开末端位姿误差

间近似成比例关系，间隙越小误差分布范围越小．
铰链间隙值的合理设计，可使末端位姿误差分布稳

定，从而便于位置反馈补偿误差，提高重复位姿
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精度．
３）柔性可直接导致太阳翼重复展开的末端位

置误差． 但帆板柔性与铰链间隙的耦合作用能够补

偿间隙对帆板重复展开末端位姿的影响． 合理匹配

两因素，在许可误差范围内，可使铰链间隙值具有较

大的可取范围．
４）在展开锁定时，铰链间隙对机构稳定性和精

准性影响显著．
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