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一种空间有源太阳翼铰链机构设计与研究
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摘 要:针对某空间微纳卫星太阳翼铰链机构的任务需求,设计了一种采用空间步进电机、无刷旋

变、减速机构、微动开关、可重复部署展收和锁定的适应空间应用环境的轻质小型化、高可靠太阳

翼铰链机构,开展了整机模态参数分析,并完成了工程样机试验验证。试验结果表明,该机构具有

较高的定位精度、较大的负载能力和较好的环境适应性,可为后续空间有源微纳卫星太阳翼铰链

机构研制提供参考。
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Abstract:Accordingtosomemissionrequirementsofthespacemicro-nanosatellitesolarwing
hingemechanism,alightweightminiaturizationandhighreliabilityactivesolarwinghingemecha-
nismisdesignedinthispaperby employingthespacestepper motor,brushlessrotary
transformer,retardingmechanism,microswitch,repeatabledeployment,foldingandlocking
mechanism,whichadaptstothespaceapplication.Themodalparameteranalysisofthewholema-
chineiscarriedout.Theengineeringprototypetestverificationiscompleted.Theexperimentalre-
sultsshowthatthemechanismhashigherpositioningaccuracy,largerloadcapacityandbetteren-
vironmentaladaptability,whichcanprovidereferenceforthedevelopmentoftheactivesolarwing
hingemechanismofthefollow-upspacemicro-nanosatellite.
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0 引言

随着航天技术的发展,微纳卫星已成为国内外

研究的热点之一[1-5],同时因其质量小、成本低、一次

可多星发射,在空间应用逐步广泛[6-7]。
太阳翼是微纳卫星动力和能源的主要提供装
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置[8],其能否正常展开是航天器能否正常运行的

关键[9-11]。太阳翼铰链机构有一次性和可重复性

展开两种,一次性铰链机构结构简单、操作方便,
在国内外大部分航天器中应用广泛,然而存在展

开冲击大、易卡死、不可重复展收等缺点,限制了

其在空间领域的进一步发展和应用[12];可重复展

开铰链机构具有定位精度高、可靠性高和负载大

等优点,逐步成为国内外研究热点[13]。由于受航

天器运载机构空间布局的限制,轻质、小体积设计

是其主流方向;同时针对空间环境开展环境适应

性等问题,即适应低温环境并可靠展开[14]、高温环

境下传动机构变形大而无法精确传动及加载的问

题进行研究[15]。
本文针对一种空间微纳卫星太阳翼铰链机构

可重复展收和锁定、空间环境适应性等问题进行研

究,分别从结构整体设计方案、高精度位置控制、低
噪声驱动控制、空间环境适应性设计、模态特性仿

真分析和试验几个方面进行研究,并完成了工程产

品试验验证。

1 整体设计方案

太阳翼铰链机构为太阳翼基板提供安装和承

载接口,需要在指令角度保持锁定状态和根据不同

指令角度实现位置姿态切换、实时检测角位置信息

并向卫星主控系统反馈,实现系统闭环控制。结合

微纳卫星太阳翼空间应用背景与工作环境,对重复

折展可锁定太阳翼铰链机构进行了功能分析。铰

链机构采用模块化设计,由1台控制器、2台功能组

成完全一样的展开执行机构组成。控制器与卫星

综合电子系统之间采用双冗余CAN总线通信,分
为主通信和备用通信2个通道。综合电子系统向控

制器发送数据采集、角度展收等主控命令,控制器

根据要求返回状态和展开角度等信息。
展开执行机构三维结构示意图如图1所示,其

主要由底座、步进电机、位置传感器、传动机构(蜗
轮蜗杆副和齿轮)、微动开关、温度传感器、带支耳

的输出轴和盖板等部分组成。底座是展开执行机

构的基体,采用空壳框架结构,各零、部组件均安装

在底座内部,同时,底座设置安装法兰,用螺钉将展

开执行机构固定在卫星舱体上。
电机采用微小型两相宇航步进电机,运行频率

为500Hz,力矩为0.1N·m;传动机构采用两级减

速,第一级采用齿轮传动,第二级采用蜗轮蜗杆传

图1 展开执行机构三维结构示意图

Fig.1 3-Dstructurediagramofdeployment

executingmechanism

动,总减速比为90;位置传感器为1对极的无刷旋

变;微动开关用于检测零位和最大角度两端极限位

置。传动机构示意图如图2所示。

图2 传动机构示意图

Fig.2 Diagramoftransmissionmechanism

步进电机具有体积小、质量小、功耗低、力矩

大、有自锁能力、可靠性高等优点,能将电脉冲信号

转变为角位移,在非超载情况下电机的转速和停止

的位置取决于脉冲信号的频率和脉冲个数,而不受

负载变化的影响。当步进电机接收到一个脉冲信

号时,就按设定的方向转动一个固定的步距角度,
通过控制脉冲个数即可控制角位移量。

在减速机构的输出轴安装无刷旋变作为位置

传感器,测量输出轴精确位置作为控制系统反馈,
经闭环控制后实现展开执行机构的精确位置控制。
同时,在输出轴上安装限位装置,分别在初始和旋

转到最大位置时触动微动开关给出位置信号,从而

实现限位保护。利用蜗轮蜗杆传动副的自锁特性,
可以可靠锁定展开执行机构输出轴,从而固定太阳

翼基板的展开角度,达到卫星长期在轨工作并可靠

锁定的目的。
经试验验证,该设计方案优点如下:

1)可保证传动结构能自锁,且锁定可靠;

2)传动比较大,因此可以减少传动链的级数,
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简化结构,提高可靠性;

3)同样传动比时,蜗轮蜗杆的质量小于其他类

型减速机构,有利于轻质设计;

4)蜗轮蜗杆的刚度大于齿轮传动,因此可提高

系统的总刚度,从而提高模态的扭转基频;

5)在相同的空间体积下,更有利于实现双轴

驱动;

6)选择旋转变压器作为位置传感器,具有能精

确实时测量输出轴角位置、适应恶劣环境的优点,
而且结构简单。

2 高精度位置控制

采用闭环位置控制可以使太阳翼的展开更为

平稳精准,但是在闭环控制过程中需要实时检测太

阳翼展开的角度来进行系统闭环。因展开执行机

构安装在卫星舱外,位置检测部件的选用需满足卫

星轻质小型化、适应空间恶劣环境等要求。
常用于展开执行机构位置检测的传感器主要

有光电编码器、电位计、磁敏传感器等几种。光电

编码器体积空间较大,同时光电编码器、电位计、磁
敏传感器涉及的核心工作部件不能适应空间恶劣

环境。旋转变压器具有结构简单、可靠性高、抗干

扰性强、检测精度较高的特点,可以满足星上部件

对高可靠性、恶劣环境适应性等要求。设计采用1
对极的无刷旋转变压器作为角度位置传感器,其电

气角误差不大于15'、质量为30g,安装在减速机构

的输出轴上,实时测量输出轴位置角度信息;同时

控制器设计了一种双通道位置检测电路,位置检测

精度可达0.01°,可满足高精度、可重复展开太阳翼

展开机构闭环控制系统需求。
位置检测电路原理框图见图3,主要由解码电

路、激励放大电路、输入调理电路组成,其中解码电

路核心芯片为FXS1210B、激励放大电路核心芯片

为FX0041、输入调理电路的核心芯片为7F4277A。

3 低噪音稳定驱动控制

两相感应永磁步进电机通常采用双四拍制通

电方式,当 A、B绕组通以恒定电流时,电磁转矩

Tem按余弦规律变化,电机每走一步电磁转矩均是

由零跳变到最大,再变到零。当A、B绕组电流相序

经过一个周期的变化,电机运行4步,电磁转矩就经

历了4次由零跳变到最大再变到零的变化过程,电
流及转角特性如图4所示。在这种变化规律的电磁

图3 位置检测电路原理框图

Fig.3 Schematicdiagramofpositiondetectioncircuit

转矩作用下,电机运行具有很大的波动性和噪音,
对其平稳和精确控制非常不利。

图4 通恒定电流时的电流及矩角特性

Fig.4 Currentandtorqueanglecharacteristics

atconstantcurrent

为改善电机的平稳运行特性,提高控制精度,
设计采用细分驱动控制,即将整步进驱动的步矩角

各相电流以阶梯状m 步细分逐渐增加,使转子运行

效果光滑和稳定,达到改善步进电机运转时的平稳

度和降低噪音的目的。
为实现绕组电流恒幅均匀细分控制,通过调节

PWM波占空比控制,电机绕组的正余弦电流根据细

分数量转化为PWM中断定时改变DSP比较寄存器

中的值,并采用查表法输出。未采用细分驱动控制的

相电流及PWM波形见图5(红色曲线为PWM波,黄
色曲线为A相绕组电流);细分控制后的相电流及

PWM波形见图6(红色和蓝色曲线为PWM波形,黄
色曲线为A相绕组电流)。由图5和图6比较可知,
采用细分驱动控制后的步进电机相电流平滑且接近

正弦波,电机运行过程平稳且无噪音。
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图5 未细分控制前的PWM 波形及A相绕组电流

Fig.5 PWMwaveformandphase-Awindingcurrent

beforesubdivisioncontrol

图6 细分控制后的PWM 波形及A相绕组电流

Fig.6 PWMwaveformandphase-Awindingcurrent

aftersubdivisioncontrol

4 模态特性分析

为避免太阳翼基板展开过程产生的固有频率

引起机械谐振,须对太阳翼铰链机构的模态参数进

行分析并合理控制。根据卫星控制系统要求,太阳

翼基板的质量为1kg,展开执行机构安装后,为满足

太阳翼基板一阶弯曲频率要求,铰链机构一阶基频

不小于5Hz。
采用ANSYSworkbench13.0对铰链机构进行

模态计算分析,模态越低则刚度越低,因此将太阳

翼基板的一阶弯曲模态定为5Hz作为总体刚度计

算的基础。太阳翼基板材料参数反演过程中采用

固定边界条件,固定位置为铰链的夹持点。为提高

弯曲计算精度,将太阳翼基板的厚度方向设为小尺

寸单元。同时为减小计算规模,将太阳翼基板的工

作面设为大尺寸单元,太阳翼基板固定于展开执行

机构的2个支撑架上,形成悬臂结构,扭转基频计算

结果如图7所示。从图7中可知,第一阶模态振形

8.25Hz,满足控制系统要求。

图7 一阶扭转模态计算结果

Fig.7 First-ordertorsioncalculationresult

5 空间环境适应性设计

空间环境的适应能力主要受4个方面的影响,
一是关键传动部件和轴承润滑,二是材料选用,三
是防卡死,四是热设计。

在轴承和关键传动部件润滑方面,产品选用固

体润滑轴承,关键传动部件和电机轴承通过溅射二

硫化钼固体润滑膜达到润滑及防止冷焊的作用。
材料选用方面,真空环境中使用的材料应满足

质损低、耐辐照、耐高低温、膨胀系数小等要求。真

空环境通常对金属材料影响不大,对电机和减速机

构来说主要考虑非金属材料的影响。产品所用非

金属材料主要应用于绝缘体系,包括槽绝缘、浸渍

漆等绝缘材料。电机的槽绝缘采用聚酰亚胺薄膜,
漆包线采用聚酰亚胺漆包线,浸渍漆采用有机硅浸

渍漆,上述材料均属聚酰亚胺类高分子材料。这种

高分子材料的高真空性、耐热性、耐辐照性、耐化学

稳定性、耐老化性能均为同类产品中最高。
防卡死方面除轴承和关键传动部件润滑外,依

据摩擦副使用材料的线膨胀系数,机构设计预置径

向配合间隙,防止卫星在轨运行时,由于温度变化

引起零件尺寸变化,导致机构运动部件卡死情况发

生。同时为降低温度变化对传动轴轴向约束结构

的影响,传动轴轴向都采用单端双向约束设计方式。
热设计方面,在真空环境中几乎没有气体的对

流,展开机构只能依靠传导散热和辐射散热,散热

条件比较恶劣。采取了以下措施:

1)优化设计方案,减小电机绕组电阻及提高驱

动器效率,减少电机及功率元件的发热量;
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2)合理进行绝缘结构的设计,提高电机绝缘耐

热等级,电机的绝缘耐热等级为 H 级,可在180℃
高温下长期工作;

3)提高展开机构与系统之间接口的安装面光

洁度,以减小热阻;

4)通过合理的结构设计,增加辐射散热面积,
展开机构的外表面采取氧化铝处理(发黑),大大提

升了辐射散热的能力;

5)采用热防护措施,使用多层隔热组件从外部

进行包覆,两端不进行包覆;

6)采取低温加热措施,根据温度传感器测量温

度,低于一定温度设定值的低温环境下整星对展开

执行机构进行加热。

6 试验验证情况

将铰链机构固定在加载台上,将加载摇臂放入

展开执行机构的支耳中,负载恒定扭矩为1.2N·m
的砝码,对铰链机构进行性能测试。在铰链机构展

开至100°及120°时 锁 定,并 将 负 载 砝 码 增 加 至

2N·m,铰链机构应能保持锁定,以此验证铰链锁

定静载力矩。根据试验过程、测试数据及测试报

表,可检查铰链机构的展开时间、角度控制误差、静
态扭矩、展开锁定状态下加速度过载。

铰链机构1.2N·m负载状态下展开和收拢角

度随时间变化的曲线如图8和图9所示。

(a)0°→100°展开曲线

  
(b)100°→120°展开曲线

图8 展开试验曲线

Fig.8 Deploymenttestcurve

100°→0°收拢曲线

图9 收拢试验曲线

Fig.9 Foldingtestcurve

  将铰链机构固定在模态试验工装上,将基板安

装到铰链机构支耳上,铰链机构上电根据控制指令

工作,驱动基板展开到90°并锁定,断电。在基板上

均匀地粘贴上共15个模态测试传感器,启动模态测

试设备,采用锤击法对激励点进行敲打,试验过程

中输出不同的电压值,并由模态测试软件分析给出

试验结果。
铰链机构全温范围内测试主要技术指标达到

情况如表1所示。

7 结论

本文针对某微纳卫星太阳翼铰链机构的任务

需求,提出了一种空间有源微钠卫星太阳翼铰链机

构工程设计方案,并完成了相关试验验证,分析与

实验结果表明:
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表1 主要技术指标达到情况

Tab.1Maintechnicalspecificationsstatistics

序号 项目 技术要求 计算值 达到情况 符合情况

1 质量
展开执行机构≤850g 850g ≤800g 符合

控制器≤800g 764g ≤750g 符合

2 角度范围 0°~120° 125° 0°~122° 符合

3 展开时间

0°~100° ≤15s ≤12s ≤13s 符合

100°~120° ≤10s ≤4s ≤3s 符合

120°~100° ≤10s ≤4s ≤3s 符合

4 铰链锁定静载力矩 ≥1.2N·m ≥2.5N·m ≥1.3N·m 符合

5 角度控制误差 ≤0.35° ≤0.3° ≤0.3° 符合

6 静态扭矩裕度 >0.1N·m 0.34N·m 满足 符合

7 基频 ≥5Hz 8.25Hz ≥5.1Hz 符合

1)本文所涉及的铰链机构达到了可重复折展

锁定、高精度位置控制、低噪声稳定控制和轻质小

型的目的,为后续微纳卫星太阳翼铰链机构工程研

究提供了新的思路。

2)轴承和关键传动部件固体润滑和整机传动

环节间隙控制对机构环境适应性和负载能力具有

重要影响,同时,间隙控制对模态参数的影响具有

重要意义。
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