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摘  要 

随着航天领域的快速发展，现如今的航天器主刚体平台上往往安装有大尺寸的柔性附件，由于柔性附件

与航天器主刚体的耦合效应，会对航天器的运动轨迹以及姿态产生大的影响。精确有效的航天器动力学

模型是进行刚柔耦合效应研究的基础。本文主要研究了含轴对称太阳翼柔性航天器的耦合动力学模型，

将太阳翼等效为Euler-Bernoulli梁模型，采用Euler-Bernoulli梁的内力平衡关系以及牛顿第二定律得到

梁的振动微分方程，从而建立航天器柔性附件的动力学模型，采用假设模态法和分离变量法对柔性附件

动力学方程进行求解。利用准坐标下的拉格朗日方程和牛顿第二定律，得到航天器刚体平台和柔性附件

振动的耦合动力学方程。并通过MATLAB进行数值仿真，仿真结果表明：当柔性航天器受到零脉冲外力和

外力力矩的作用时，其位置和角度都会发生变化。当外力和外力矩为零时，由于刚–柔性耦合效应，航天

器的速度和角速度不收敛到零；航天器柔性附件的最大振动振幅与小变形的假设相一致；航天器的两个柔

性附件在外力和力矩的作用下所表现出的端部位移是对称的，表现出相同的振幅和相反的位移。当外力和

力矩为零后，航天器的柔性附件仍存在残余振动。该研究为后续航天器姿态控制器的设计提供前提条件。 
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Abstract 
The main rigid body platform of modern spacecraft is often equipped with large-size flexible 
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attachments due to the rapid development of the aerospace engineering. The coupling effect be-
tween the flexible attachments and the main rigid body of the spacecraft will have great influence 
on the trajectory and attitude of the spacecraft. The precise and effective spacecraft dynamics model 
is the basis for conducting the study of rigid-flexible coupling effects. In this paper, the coupled dy-
namics model of flexible spacecraft with axisymmetric solar wing is mainly studied, and the solar 
wing is modeled to Euler-Bernoulli beam model, and the internal force equilibrium relationship of 
Euler-Bernoulli beam and Newton’s second law are used to obtain the vibration equations of the 
beam, so as to establish the dynamics model of the spacecraft’s flexible attachments, and the hypo-
thetical modal method and the method of separating variables are used to solve the dynamics equa-
tions of the flexible attachments. Using the Lagrange equation and Newton’s second law in quasi-
coordinates, the coupled dynamic equations of the spacecraft rigid platform and flexible attachment 
vibration are obtained. Then the numerical simulation is carried out by MATLAB, and the simula-
tion results show that: when the flexible spacecraft is subjected to zero impulse external force and 
external moment, its position and attitude are changed. When the external force and moment are 
zero, the velocity and angular velocity of the spacecraft do not converge to zero due to the stiff-flex-
ible coupling effect; the maximum vibration amplitude of the flexible attachments of the spacecraft 
is consistent with the assumption of small deformation; and the end displacements of the two flexi-
ble attachments of the spacecraft under the action of the external force and moment are symmetric, 
showing the same amplitude and opposite displacements. When the external force and moment are 
zero, residual vibration still exists in the flexible attachments of the spacecraft. This study provides 
a prerequisite for the design of subsequent spacecraft attitude controllers. 
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1. 引言 

航天器，又称空间飞行器，通常用来执行探索、开发、利用太空和天体等特定任务。随着航天领域

的快速发展，现如今的航天器的主刚体平台上往往安装有许多如天线、太阳翼或机械臂等大尺寸的柔性

附件，该结构被称为柔性附件搭载于刚性主体的刚–柔耦合结构。例如，“天舟五号”载货飞船的太阳

帆板展开后宽度最大约为 15 m，可以明显看出该卫星其柔性结构的体积在整个卫星中占绝大比例，卫星

的主体平台部分体积很小。由于柔性附件的尺寸一般比较大，导致柔性附件的转动惯量对航天器主体的

转动惯量有比较大的影响，同时，由于柔性附件在自由振动时，其弹性变形将与航天器的主刚体的姿态

角等产生非常复杂的耦合效应，这会对航天器的运动轨迹以及姿态产生大的影响。除此之外，航天器的

飞行往往是带有航天任务的，需要高精度的稳定姿态和轨道来保证其成功完成任务，因此，对这类带有

大尺寸柔性附件的航天器进行建模研究具有重要的理论意义和应用前景。 
航天器大型太阳翼的构成部件为具有无限自由度且可由连续分布参数进行描述的柔性体，因此要对

柔性航天器进行研究，就要进行离散，得到常微分方程组进行求解[1]。常用的离散方法有有限元法[2] [3]、
集中参数法[4]和假设模态法[5] [6]。何贵勤等[2]利用有限元软件 ANSYS 对太阳翼的全局模态进行了动

力学建模。Zhang 等[3]利用有限元软件 ABAQUS 对含太阳翼的航天器进行了有限元建模，再利用广义坐
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标得到低阶离散的模型。Meirovitch 等[5]采用混合坐标下的拉格朗日方程对含大型天线的航天器的动力

学进行了建模，采用梁模型进行研究。Misra 等[6]同样采用混合坐标下的拉格朗日方程建立了柔性板展开

过程的柔性航天器模型，采用板模型对柔性附件进行了研究。Modi 等[7]对带有任意数量和任意指向的柔

性附件为梁和板类的航天器动力学进行了建模。以上研究模型均是基于梁或板的小变形建立的，对于大

范围变形，Kane 等[8]通过研究首次提出了“动力刚化”现象，即当系统高速运动旋转时柔性附件会出现

动力刚化现象。章定国等[9]考虑轴向变形，对作大范围运动的柔性梁的动力学进行建模和研究。Yu 等[10]
采用高阶剪切变形理论对柔性附件大变形问题进行建模分析。 

本文研究基于小变形进行，不考虑轴向变形，仅考虑柔性附件太阳翼的弯曲变形，由于现代航天器

多为铝质锥壳结构，其结构刚度大而阻尼小[11]，因此在本文的建模中忽略结构阻尼对航天器柔性附件的

影响，采用 Euler-Bernoulli 梁对柔性附件进行建模，采用准坐标下的拉格朗日对刚体平台进行建模，并与

相关文献进行对比，验证算法和结果的正确性。采用假设模态截断法和准坐标下的拉格朗日以及刚柔耦

合，求出柔性附件末端的位移和运动速度，得到刚体转动的转动角度以及平动位移，对含轴对称柔性附

件的航天器进行动力学分析。 

2. 动力学建模 

2.1. 刚柔耦合航天器系统模型 

如图 1 为轴对称太阳翼的航天器系统的模型图，若只考虑它的弯曲变形运动，则可以将帆板简化为

梁模型进行计算，如图 2 所示，O-XYZ 为惯性坐标系，以航天器质心 o 为原点建立刚体坐标系 o-xyz，
A B、 点分别为左侧梁中心轴线和右侧梁中心轴线与主刚体的连接点，设 A 点的坐标为 ( ), ,A A A Ax y z=r ，

B 点的坐标为 ( ), ,B B B Bx y z=r ，假如刚体坐标系 o-xyz 的运动已知，即刚体绕惯性坐标系的角速度为ω ，

角加速度为 ε，逆时针转动为正，原点 o 的速度为 v ，加速度为 a ，同时设刚体向右运动为正。分别取距

离 A 点为 x 且与柔性梁的中心轴线相交的点 P′和距离 B 点为 x 且与柔性梁的中心轴线相交的点 P ，设点

P′处的弹性变形为 n，点 P 处的弹性变形为 u。若仅考虑弯曲变形，则 ( ) ( )0, , , 0, ,y z y zu u n n= =u n 。 
将图 2 所示的刚柔耦合系统分成三个子系统：柔性附件 1 为右侧柔性梁、柔性附件 2 为左侧柔性梁、

主刚体平台。分别对三个子系统的动力学、运动学方程进行计算。 

2.2. 航天器柔性附件动力学建模 

点 P 和 P’在刚体坐标下的速度和加速度分别为： 

( ) ( )B B+ + +P = + × + ≈ + × +v v ω r x u u v ω r x u                         (1) 

 

 
Figure 1. Spacecraft model diagram of axisymmetric solar wings 
图 1. 轴对称太阳翼的航天器模型图 
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Figure 2. Simplified model diagram of axisymmetric solar wings spacecraft 
图 2. 轴对称太阳翼航天器简化模型图 
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由于弹性变形远远小于位置矢径，因此在计算时可将部分公式中的弹性变形省略，如上式所示。采

用牛顿第二定律和 Euler-Bernoulli 梁模型的内力平衡关系[9]，有 
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其中 1 1 2 2, , ,y z y za a a a 分别为点 P 和 P′处的加速度在 ,y z 轴方向的投影，可以得微元分别在 ,y z 方向的动力

学方程 
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其中， ,y zu u ， ,y zn n ， ,y zu u
t t

∂ ∂
∂ ∂

，
2 2

2 2,y zu u
t t

∂ ∂
∂ ∂

， ,y zn n
t t

∂ ∂
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，
2 2

2 2,y zn n
t t

∂ ∂
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分别为弹性变形矢量 u， n，相对

速 
度 u，n，相对加速度 u，n在 ,y z 轴方向上的投影； ,y za a 为 a 在 ,y z 轴方向上的投影； , , , , ,x y z x y zω ω ω ε ε ε
为 ,ω ε 在 , ,x y z 轴方向上的投影。 

2.3. 航天器刚柔耦合动力学建模 

取主刚体的坐标系为本体坐标系，假若忽略势能对系统的影响，此时主刚体的拉格朗日函数为 
T T

0 0
1 1
2 2

L m= +v v Jω ω                                      (11) 

其中， 0m 为刚体质量， 0J 为刚体的转动惯量。 
采用准坐标下的拉格朗日方程建立主刚体的动力学方程[12]， 

0
1

d
d
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i
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                          (13) 

其中 0 0,F M 分别为航天器主刚体所受到的沿本体坐标轴的非保守力以及非保守力矩； ,i iF M 分别为第 i 个
柔性附件对航天器主刚体的作用力以及作用力矩。 ,C D 为惯性坐标向刚体坐标的坐标转换矩阵。 

若规定坐标转换矩阵以 ox oy oz→ → 的转动顺序得到，则 ,C D 为 
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D                                     (15) 

其中， sinj js θ= ， cosj jc θ= ， ( ), ,jθ j x y z= 为惯性坐标转向主体坐标的欧拉角。 
为了求解偏微分方程(7)~(10)，采用假设模态法，设 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )
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= Φ = Φ∑ ∑                      (17) 

其中， ( )i xΦ 为悬臂梁第 i 阶弯曲变形的模态函数， ( ) ( ) ( ) ( )i i i iA t B t C t D t、 、 、 是对应的模态坐标，N 为

模态截断数。 
由牛顿第二定律可得，第 1，2 个柔性附件对航天器主刚体的作用力以及作用力矩分别为 

( ) ( )
1 1 2 20 0
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对于柔性附件：将式(16)~(17)代入式(7)~(10)中，再乘以 ( )dx xΦ 关于 x 对全梁 ( )0, L 进行积分，同时

考虑模态函数的正交性；对于刚体：将式(18)代入(11)~(15)中，刚柔耦合系统经过计算可得到矩阵形式的

动力学方程为 

11 12 1

21 22 2

  
  

M M
M M

    
=    
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Z H
QZ


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                                    (19) 

式中，
T

1 , , , , ,x y z x y zv v v ω ω ω =  Z ，
T

2 1 1 1 1, , , , , , , , , , ,N N N NA A B B C C D D =  Z       

    ，分别为描述刚体运动

学和柔性附件动力学的向量；外力矩阵 [ ]T,H Q 的形式可由式(18)得到； 11M 为 6 6× 的方阵，是描述刚体

运动(平动、转动)的矩阵； 22M 为 4 4N N× 的方阵，是描述弹性变形的矩阵； 12 21M M、 描述刚柔耦合的矩

阵。由于篇幅原因，矩阵的具体形式在此不再给出。 

3. 数值仿真与结果分析 

在本小节中对两个算例进行了仿真计算，其中算例 1 是针对本文单侧梁的仿真数据与文献[12]中的

数据进行对比，以验证本文动力学建模以及计算方法的正确性；算例 2 是对复杂外力和外力矩作用下的

航天器的动力学进行仿真计算，在此利用 Matlab 软件对算例进行数值仿真。 
算例 1：采用与文献[13]中的系统相同的参数进行仿真，如表 1 所示，将仿真结果与文献[13]中的结

果进行比较，文献[13]中的系统为水平面内作运动的刚柔耦合系统，刚体绕 z 轴作定轴运动，在刚体上以

悬臂的方式连接着一个柔性梁。 
 

Table 1. Parameters of rigid-flexible coupling system [13] 
表 1. 文献[13]刚柔耦合系统参数 

参数 值 
悬臂梁长度 L/m 0.5 
线密度 ρA/(kg/m) 0.0858 
弯曲刚度 EI/(N∙m2) 5.5 

OA 向量 rA/m (−0.05, 0, 0) 
刚性平台转动惯量 Joh/(kg∙m2) 0.0024 
柔性梁转动惯量 Job/(kg∙m2) 0.0048 

刚体质量 m0/kg 2 
 
对航天器主刚体施加的驱动力矩形式如下 

( )
 1           0 0.05

1         0.1 0.15
 0               other

z

t
M t t

< <
= − < <



                                (20) 

为了验证本文所采用方法的正确性，针对单侧梁与文献[13]中模型的数据进行对比，本文仿真结果与

文献数据的对比图如图 3 所示，其中蓝色实线为本文数据；黄色虚线为公式(1)~(4)省略弹性变形后的结

果；红色星点为文献中的数据，图 3(a)验证了本文方法下刚体的运动与文献中的数据基本一致，图 3(b)验
证了本文方法下柔性附件的运动与文献中的数据基本一致，证明了本文所建立的动力学模型以及计算方

法的正确性。通过图 3 发现在动力学建模的公式(1)~(4)中弹性变形后的对系统响应影响可忽略，因此在

小变形研究下可对刚柔耦合航天器系统模型进行适当简化，有助于航天器总体设计。 
由图 3 可以看出，当驱动力矩为零时，航天器由于柔性附件振动刚柔耦合的影响，其刚体平台仍存
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在角速度变化。 
 

  
(a)                                                (b) 

Figure 3. Angular velocity of rigid body, lip displacement of flexible beam, and comparison with literature results: (a) Angular 
velocity of rigid body; (b) Lip displacement of flexible beam 
图 3. 刚体的角速度，柔性梁末端位移，以及与文献结果的对比：(a) 刚体的角速度；(b) 柔性梁末端位移 

 
上述所描述的文献中的系统是一个平面系统，以 z 轴为定轴，柔性梁在 y 方向上做弯曲变形。但在

实际工况中，航天器的运动是在复杂外力和外力矩作用下进行的，接下来对复杂外力和外力矩作用下的

航天器的运动情况进行仿真计算。 
算例 2：在复杂工况下，选取表 2 数据进行仿真计算。 
 

Table 2. Spacecraft geometric parameters 
表 2. 航天器几何参数 

参数 值 

悬臂梁长度 L/m 1 

线密度 ρA/(kg/m) 0.202 

弯曲刚度 EI/(N∙m2) 56.671 

OA 向量 rA/m (−0.1, 0, 0) 

OB 向量 rB/m (0.1, 0, 0) 

初始角度 θ/rad 
π π π

12 24 36
 − 
 

， ，   

刚性平台转动惯量 Joh/(kg∙m2) 0.0448 

柔性梁转动惯量 Job/(kg∙m2) 0.0896 

刚体质量 m0/kg 10000 

 
对航天器施加外力 ( )0, ,y zF F=F 和力矩 ( )0, ,y zM M=M 为 

( ) ( )
 35         0 0.05  35        0.1 0.15

35       0.2 0.25 35       0.3 0.35
 0              other  0              other

y z

t t
F t t F t t

≤ ≤ ≤ ≤ 
 = − ≤ ≤ = − ≤ ≤ 
 
 

，                 (21) 
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( ) ( )
 35         0 0.05  35        0.1 0.15

35       0.2 0.25 35       0.3 0.35
 0              other  0              other

y z

t t
M t t M t t

≤ ≤ ≤ ≤ 
 = − ≤ ≤ = − ≤ ≤ 
 
 

，              (22) 

在上述外力和外力矩下，航天器系统的曲线图如图 4 所示，其中(a)为航天器相对姿态角的时程图，

(b)为航天器相对姿态角速度的时程图，(c)为航天器相对位置的时程图，(d)为航天器相对速度的时程图；

(e)为柔性附件末端 y，z 方向的位移，(f)为柔性附件末端 y，z 方向的速度。(e)、(f)中蓝色实线表示的是

柔性附件 1 末端的位移、速度；红色虚线表示的是柔性附件 2 末端的位移、速度。 
图 4(a)~(d)表明，当柔性航天器受到零脉冲外力和外力力矩的作用时，其位置和角度都会发生变化。

当外力和外力为零时，由于刚–柔性耦合效应，航天器的速度和角速度不收敛到零，使航天器不稳定。

通过图 4(e)，图 4(f)得到，航天器柔性附件的最大振动振幅约为 0.012 m，这与小变形的假设相一致；航

天器的两个柔性附件在外力和力矩的作用下所表现出的端部位移是对称的，表现出相同的振幅和相反的

位移。当外力和力矩为零后，航天器的柔性附件仍存在残余振动。 
通过联系实际工况可知残余振动产生的原因：一是现代柔性航天器在执行任务时会受到外部激励或

姿态机动，此时航天器柔性附件会发生弹性变形存储应变能，当任务结束后，这些能量可能不会立刻消 
 

    
(a)                                                  (b) 

   
(c)                                              (d) 
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(e)                                                (f) 

Figure 4. In the case 2, the images of the spacecraft’s relative attitude angle, angular velocity, position and velocity, as well 
as the lip displacement and velocity of the flexible accessories: (a) Relative attitude angle of spacecraft; (b) Relative attitude 
angular velocity of spacecraft; (c) Relative position of spacecraft; (d) Relative velocity of spacecraft; (e) Lip displacement of 
flexible attachment; (f) Lip velocity of flexible attachment 
图 4. 在算例 2 情形下，航天器相对姿态角、角速度、位置、速度，以及柔性附件末端位移和速度的图像：(a) 航天

器相对姿态角；(b) 航天器相对姿态角速度；(c) 航天器相对位置；(d) 航天器相对速度；(e) 柔性附件末端位移；(f) 
柔性附件末端速度 

 
散掉，导致参与振动；二是现代航天器通常携带太阳能帆板，该类型航天器由于太阳辐射的影响，会产

生热颤现象；三是航天器还会受到重力梯度力矩、磁力矩等的影响产生振动现象。由于航天器柔性附件

尺寸较大，且在微重的环境内，一旦产生振动，仅靠其自身很难消除残余振动。 
算例 3：为了更加清楚地分析航天器柔性附件振动对航天器的影响，现在改变航天器刚体的转动惯量

为 0.4478，其余参数仍采用表 2 中的参数，外激励由公式(21)和(22)给出，仿真结果如图 5 所示。 
通过对比图 4 和图 5 的仿真结果发现：航天器在机动时，随着航天器刚体转动惯量的增大，刚体旋

转的姿态角和角速度减小，航天器的相对位置和相对速度基本不发生变化，航天器柔性附件振动幅值减

小，柔性附件残余振动也随着航天器刚体转动惯量的增大而减小。 
 

 
(a)                                               (b) 
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(c)                                                 (d) 

   
(e)                                                 (f) 

Figure 5. In the case 3, the images of the spacecraft’s relative attitude angle, angular velocity, position and velocity, as well 
as the lip displacement and velocity of the flexible accessories: (a) Relative attitude angle of spacecraft; (b) Relative attitude 
angular velocity of spacecraft; (c) Relative position of spacecraft; (d) Relative velocity of spacecraft; (e) Lip displacement of 
flexible attachment; (f) Lip velocity of flexible attachment 
图 5. 在算例 3 情形下，航天器相对姿态角、角速度、位置、速度，以及柔性附件末端位移和速度的图像：(a) 航天

器相对姿态角；(b) 航天器相对姿态角速度；(c) 航天器相对位置；(d) 航天器相对速度；(e) 柔性附件末端位移；(f) 
柔性附件末端速度 

 
通过对航天器的动力学分析可知，在航天器进行姿态机动时，航天器柔性附件的振动残余振动是无

法避免的，因此后续需要对航天器姿态控制进行研究。 

4. 结论 

本文研究基于小变形进行，不考虑轴向变形，仅考虑柔性附件太阳翼的弯曲变形，忽略阻尼，采用

Euler-Bernoulli 梁对柔性附件进行建模，采用准坐标下的拉格朗日对刚体平台进行建模，通过数值仿真验

证算法和结果的正确性。结果表明在航天器动力学建模的过程中，忽略某些小量不会对航天器响应造成

影响。采用假设模态截断法和准坐标下的拉格朗日以及刚柔耦合，获得柔性附件末端的位移和运动速度，

得到刚体转动的转动角度以及平动位移图像。研究结果表明：当柔性航天器受到零脉冲外力和外力力矩
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的作用时，其位置和角度都会发生变化。当外力和外力矩为零时，由于刚–柔性耦合效应，航天器的速

度和角速度不收敛到零；航天器柔性附件的最大振动振幅约为 0.1 m，这与小变形的假设相一致；航天器

的两个柔性附件在外力和力矩的作用下所表现出的端部位移是对称的，表现出相同的振幅和相反的位移。

当外力和力矩为零后，航天器的柔性附件仍存在残余振动。因此对航天器柔性附件的研究是有必要的，

为后续航天器姿态控制提供了基础。 
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