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摘要：以 某 卫 星 太 阳 翼 为 研 究 对 象，利 用 EF 软 件 建 立 了 卫 星 的 整 星 模 型，并 将 其 导 入 GH&: 8I8GH 软 件 中，在

8I8GH J 9(*K模块中建立转动副、扭簧、锁定和绳索联动机构的模型。用接触力模拟锁定机构中的接触碰撞现象，用关联

副模拟绳索联动机构协调作用，然后使用 8I8GH J H-1L*/ 进行了动力学仿真。通过仿真分析，得到了连接架和各帆板展

开角度与时间的关系以及展开过程中卫星姿态的变化。分析结果表明，太阳翼的展开过程平稳，历时 #C +；在展开过程

中卫星姿态稳定可控，展开过程对整星的姿态影响很小，太阳翼展开机构设计合理。
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!" 引" 言

" " 太阳翼由数块太阳电池板和一个连接架相互

铰接组成，它们依靠压紧机构收拢折叠于卫星本

体侧壁上。当卫星入轨后，压紧机构释放，由板间

铰链内的驱动扭簧使各板展开，最后展成一个平

面的太阳电池阵 ，为卫星在轨道上工作提供主要

的电源［!］。

由于重力和空气阻力等因素影响，在地面上

模拟太空中太阳帆板展开试验是极其困难的，且

代价高昂。本文利用 #$%& ’(’#$ 软件，对太阳

帆板折叠机构的展开过程进行了仿真，通过太阳

翼从收拢状态到最终展开状态的运动过程分析，

可以预计整个展开时间；展开终了的展开速度；展

开过程中展开角与时间的相应关系；以及展开过

程对整星姿态的影响［)］。

本文所设计的卫星是以光学载荷为核心的星

载一体化小卫星，在结构设计上光学载荷与卫星

共用主框架结构，星上设备围绕光学载荷布局，达

到结构上的优化。在太阳翼的设计上采用体贴方

案，当太阳翼未展开时同样可以获取能量。

)" 卫星太阳翼的组成及工作原理

" " 卫星太阳翼主要由连接架、内板和外板组成，

内板通过连接架与卫星本体相连，同时内板的两

侧各连接一副外板。连接架的材料为铝合金，外

形尺寸为 *!+ ,, - .// ,, - )+ ,, ，内板和外

板的基板材料均为蜂窝夹层板，内板的外形尺寸

为 0// ,, -*!1 ,, -)+ ,,，外板的外形尺寸为

0// ,, -1!+ ,, -)+ ,,，太阳翼展开后的面积

为 )2 * ,)。

仿真模型采用如图 ! 所示的太阳能帆板模

型。该机构由 . 块帆板（图 )）通过转动铰关节组

成，释放前各板固定在卫星本体上，图 ! 为太阳能

帆板释放前状态。由爆炸螺栓释放后靠安装在各

个铰关节上的扭转弹簧驱动，通过绳索联动机构

实现同步展开运动。展开到位后由安装在各转动

关 节 上 的 锁 定 机 构 锁 定 相 邻 帆 板 的 相 对 转 动

（图 .）。因此，机构存在 . 种状态［)］：

图 !" 卫星释放前状态图

345& !" $6789 8998: ;<97 6; =8>?774>?

图 )" 卫星展开状态图

345& )" $6789 8998: @?A76:,?B> 6; =8>?774>?

!）释放前的初始状态：各个帆板相对卫星主

体静止；

)）释放后的展开过程：扭簧驱动和同步机构

协调下近似同步展开；

.）锁定过程：各关节接近最终展开位置时开

始锁定过程。

图 ." 各板之间的运动关系

345& ." #6>46B 9?78>46B 6; =6789 8998:
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!" 各太阳翼之间的运动关系［!］

" " 图 ! 为各太阳翼之间的运动关系，其中 !"
代表连接架，"# 代表内板，$% 代表一个外板，!
为连接架与卫星的联接点，$ 为内板的中心，% 为

外板的中心，!、"、$ 代表各板之间连接的转动

副。当太阳翼展开时，!" 和 "# 在面 &!’ 内旋

转，!、" 分别为 !" 和 "# 与 !& 轴的夹角，$% 在

面 (!’ 内旋转，# 为 $% 与 !( 的夹角。根据图 !
可以建立各板之间的运动关系如下：
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对式（%）、（,）、（!）求导，即可知道各板的速度关

系。

-" 卫星太阳翼的建模

" " 首先将设计好的卫星及太阳翼各部件通过

./0/)(1*2 格式导入 34356 中，分别在连接架与

卫星本体，连接架与内板，内板与外板的连接处定

义铰链约束及施加力和力矩等，以建立太阳翼展

开机构的虚拟样机。本仿真针对的是卫星在轨期

间的帆板展开情况，所以在 34356 中将重力选

项设置为零。仿真时转动副未计入干摩擦因素。

!7 "# 铰链及扭簧的建模

展开机构类型很多，卫星太阳翼采用铰链扭

簧式机构，释放后的展开由装在每个铰链处的已

经预紧的螺旋扭簧来驱动。卫星本体与连接架之

间、连接 架 与 内 板 之 间、内 板 与 外 板 之 间 采 用

34356自带的转动副连接，同时在铰链处施加扭

簧力矩，扭簧的扭矩计算公式为［-］：

)8(09:; # * < $ = $>0;

其中：)8(09:;为扭簧的扭矩，* 为扭簧的刚度，$>0;为

预紧的扭转角。

扭簧的刚度系数可以根据选择的型号实验测

出。因为某卫星为预研项目，所以参考其他卫星

的铰链处扭簧的参数设置如表 %［?］。

表 "# 扭簧刚度及其预紧角

$%&’ "# ()*++,-.. %,/ 01-%,23- 4+ )41.*4, .01*,2

卫星与连接架

之间

连接架与

内板之间

内板与

外板之间

*（@·AA B（C）） &7 &? &7 &, &7 &,
$>0;（C） ,D& ?-& %E&

!7 5# 联动机构的建模

展开 时 帆 板 的 运 动 轨 迹 由 绳 索 联 动 机 构

（F1();2 F/G1; H((>)，FFH）来控制（ 图 -）。绳索

联动机构由安装在铰链轴顶部上的带轮和缠绕于

带轮上的钢丝绳组成，起着同步传动的作用，从而

保证内、外帆板同时展开，使一个复杂多自由度系

统的展开变成一个单自由度系统的展开。由于钢

丝绳索能将展开扭簧的能量传递给所有的展开

轴，所以，当一个铰链上的扭簧展开元件失灵时，

还可以起到备份的作用［?］。

图 -" FFH 同步机构工作原理

I*J7 -" .0*+’*>1; (K FFH

对于绳索联动机构，34356 提供两种可供选

择的建模方法：关联副法（F(:>1;0）和 力 B 力 矩

法。关联副法适用于不考虑绳索自身弹性的情

况，由于连接架和内板的转角分别为 L&C和 %E&C，

所以关联副的传动比应为 &M ?；如果考虑绳索自

身的弹性，则应该采用第二种方法，在转动副处施

加自定义的力矩函数。绳索联动机构的不同处理

方法会使得展开机构的动力学响应有所差别，具

体表现在稳定时间的长短和振动频率的不同。

!7 6# 锁定机构的建模

锁定机构如图 ? 所示，凸轮固定安装在内侧
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板上，轴固定在外侧板上，轴和凸轮之间为转动

铰，滑销通过板簧安装在外测板上，当外侧板展开

时带动滑销在凸轮表面上滑动，最终进入槽窝中，

与凸轮窝槽表面经过数次接触碰撞后停止相对运

动，实现锁定。为此，本文采用接触力模型描述滑

销和凸轮的接触碰撞作用过程［!］。

图 !" 锁定机构原理

#$%& !" ’($)*$+,- ./ ,.*0-1 23*4$)-

!" 仿真分析结果

" " 由于卫星太阳翼为对称结构，所以展开时的

运动同样具有对称性。

从图 5 6 图 7 的曲线中可以看出，整个太阳

图 5" 连接架与卫星之间的夹角变化图

#$%& 5" 8)%,- ./ ,$)0-( 9$:4 ;3:-,,$:-

图 <" 连接架与内板之间的夹角变化图

#$%& <" 8)%,- ./ ,$)0-( 9$:4 /$(;: +3)-,

图 7" 外板与内板之间的夹角变化图

#$%& 7" 8)%,- ./ /$(;: +3)-, 9$:4 ;-*.)1 +3)-,

翼展开过程历时 =! ;，展开后帆板出现了短期振

荡。

从图 > 6 图 =? 的曲线中可以看出，在太阳翼

图 >" 在展开过程中卫星的 ! 向速度

#$%& >" ! 1$(-*:$.) @-,.*$:A ./ ;3:-,,$:- 1B($)% 1-+,.A2-):

图 =C" 在展开过程中卫星的 " 向速度

#$%& =C" " 1$(-*:$.) @-,.*$:A ./ ;3:-,,$:- 1B($)% 1-+,.A2-):

图 ==" 在展开过程中卫星的 # 向速度

#$%& ==" # 1$(-*:$.) @-,.*$:A ./ ;3:-,,$:- 1B($)% 1-+,.A2-):
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图 !"# 在展开过程中卫星绕 ! 轴转动的角速度

$%&’ !"# ! ()&*+ ,+*-.%/0 -1 2(/+**%/+ 345%)& 3+6*-07+)/

图 !8# 在展开过程中卫星绕 " 轴转动的角速度

$%&’ !8# " ()&*+ ,+*-.%/0 -1 2(/+**%/+ 345%)& 3+6*-07+)/

图 !9# 在展开过程中卫星绕 # 轴转动的角速度

$%&’ !9# # ()&*+ ,+*-.%/0 -1 2(/+**%/+ 345%)& 3+6*-07+)/

展开过程中卫星本体的加速度整体趋势为零，仅

在展开阶段末端当锁定机构有接触碰撞时产生了

瞬间的加速度，但很快加速度又趋于零，说明太阳

翼的展开过程中对卫星的姿态稳定度影响极其微

小。

从图 !: ; 图 "< 的曲线中可以看出，太阳翼

展开过程中卫星本体绕各轴的转动很小，对卫星

的姿态影响也很小。卫星本体在 8 个方向上的位

移非常微小，最大值仅为 : 77，远远小于卫星的

测轨测量精度，因此可以忽略其影响。

图 !:# 在展开过程中卫星绕 ! 轴的角位移

$%&’ !:# ! ()&*+ 3%26*(.+7+)/ -1 2(/+**%/+ 345%)& 3+6*-0=
7+)/

图 !># 在展开过程中卫星绕 " 轴的角位移

$%&’ !># " ()&*+ 3%26*(.+7+)/ -1 2(/+**%/+ 345%)& 3+6*-0=
7+)/

图 !?# 在展开过程中卫星绕 # 轴的角位移

$%&’ !?# # ()&*+ 3%26*(.+7+)/ -1 2(/+**%/+ 345%)& 3+6*-0=
7+)/

图 !@# 在展开过程中卫星 ! 向的位移

$%&’ !@# ! 3%26*(.+7+)/ -1 2(/+**%/+ 345%)& 3+6*-07+)/
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图 !"# 在展开过程中卫星 ! 向的位移

$%&’ !"# ! (%)*+,-./.01 23 ),1.++%1. (45%0& (.*+26/.01

图 78# 在展开过程中卫星 " 向的位移

$%&’ 78# " (%)*+,-./.01 23 ),1.++%1. (45%0& (.*+26/.01

从图 7!、图 77 中可以看出，随着扭簧刚度的

图 7!# 扭簧刚度对展开时间的影响

$%&’ 7! # 933.-1 23 (%33.5.01 )1%330.)).) 23 125)%20 )*5%0&
20 (.*+26/.01 1%/.

图 77# 阻尼对展开时间的影响

$%&’ 77# 933.-1 23 (%33.5.01 (,/*) 20 (.*+26/.01 1%/.

增加，展开的扭矩也增加，连接架的展开时间缩

短。随着关节处阻尼的增加，连接架的展开时间

加长。

从图 7:、图 7; 中可以看出，随着刚度及阻尼

的变化，卫星绕 " 轴的角速度没有明显变化。

图 7:# 扭簧刚度对展开姿态的影响

$%&’ 7: # 933.-1 23 (%33.5.01 )1%330.)).) 23 125)%20 )*5%0&
20 (.*+26/.01 ,11%14(.

图 7;# 阻尼对展开姿态的影响

$%&’ 7;# 933.-1 23 (%33.5.01 (,/*) 20 (.*+26/.01 ,11%14(.

<# 结# 论

# # 本文针对某星载一体化小卫星的太阳翼展开

设计方案进行了分析，由于采用不同于目前常规

卫星所采用的展开方式，重点分析了其展开过程

对卫星姿态的影响。

!）卫星太阳翼设计方案在未展开时采用体

贴式方案，使其具有在未展开时能够接收太阳能

的优点。

7）太阳翼展开过程平稳，并且展开过程中对

卫星姿态及稳定度的影响均很小，可以忽略。

:）太阳翼各关节处的刚度系数和阻尼系数

的选取对仿真结果都有一定的影响，但帆板展开

总的趋势基本不变，合适的刚度和阻尼的选取有

待地面仿真试验后进一步完善，仿真分析对未来

;: # # # # # 中国光学与应用光学# # # # # 第 7 卷#



试验具有积极的指导意义。

通过对卫星太阳翼展开过程的分析可知，展

开过程平稳，历时 !" #，在展开过程中卫星姿态稳

定可控，太阳翼方案设计合理可行。
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