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星载 SAR天线展开冲击特性及抑制方法
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摘要：针对星载可展开合成孔径雷达平板天线采用蜗卷弹簧作为驱动源时，展开到位末端冲击载荷过大导致星体平台失

稳及影响天线展开精度的问题，提出了抑制天线到位冲击的方法并开展了相关实验验证。首先，建立蜗卷弹簧驱动的天

线展开动力学模型，推导出展开到位冲击转矩与末端角速度的线性关系；接着，提出在展开驱动铰链轴向引入黏性阻尼

器的抑制冲击方案，并通过动力学仿真与实验进行验证。然后，提出了天线展开到位冲击转矩和展开指向误差的测量方

法，开展有、无阻尼器两种工况下的展开冲击转矩测试和展开指向精度测试。最后，通过实验数据，推导出天线展开到位

冲击与角速度的线性关系，提出了天线在轨展开冲击的估算方法。实验结果表明：引入阻尼后，天线展开到位冲击转矩

降低 92. 8%；天线展开指向精度由最大偏差 26 角秒降低至 12 角秒，重复精度由 36 角秒提升至 15 角秒。验证了在天线

展开驱动铰链加装阻尼器的方案可有效抑制展开到位冲击并提升天线展开精度。
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Abstract： To address the problem that excessive impact load at the end of deployment， caused by using a 
spiral spring as the driving source in a spaceborne deployable planar synthetic aperture radar （SAR） anten⁃
na， led to spacecraft instability and degraded antenna deployment accuracy， a suppression approach was 
proposed and experimentally validated.  First， a deployment dynamics model driven by a spiral spring was 
established， and the linear relationship between the impact torque at deployment completion and the termi⁃
nal angular velocity was derived.  Then， a viscous damper was introduced along the axis of the deployment 
driving hinge to suppress the impact， and its effectiveness was verified through dynamic simulations and ex⁃
periments.  Subsequently， measurement methods for the deployment impact torque and pointing error 
were proposed， and comparative tests under both damped and undamped conditions were carried out to 
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evaluate the deployment impact torque and pointing accuracy.  Finally， based on experimental data， the lin⁃
ear relationship between deployment impact and angular velocity was further obtained， and an on-orbit im⁃
pact estimation method was proposed.  The experimental results show that， after introducing the damper， 
the deployment impact torque is reduced by 92. 8%.  Meanwhile， the maximum pointing error decreases 
from 26 arcsec to 12 arcsec， and the repeatability improves from 36 arcsec to 15 arcsec.  These results 
demonstrate that installing a viscous damper in the deployment driving hinge can effectively suppress de⁃
ployment impact and improve antenna deployment accuracy.
Key words： spaceborne SAR； deployable antenna； deployment impact suppression； impact load mea⁃

surement； pointing accuracy measurement

1 引  言

星载合成孔径雷达（Synthetic Aperture Ra⁃
dar，SAR）作为一种以卫星为平台的主动微波遥

感手段，具备全天时、全天候以及全球观测成像的

能力，在军事侦察、自然灾害监测等领域发挥着重

要作用。近年来，随着商业航天与“一箭多星”发

射模式的兴起，对星载 SAR 天线的收拢小型化、

轻量化、低成本及快速部署能力提出了前所未有

的要求［1-3］。在此背景下，如何在保证成像性能的

同时实现天线系统的结构简化与轻量化，已成为

星载 SAR技术工程化应用的关键问题之一。

传统星载平板 SAR 天线多采用电机驱动的

主动展开方案，电机驱动能够实现展开过程的精

确控制与速度调节，显著降低到位冲击。然而，

电机驱动方案通常依赖复杂的减速传动机构、伺

服控制系统及额外供电资源，导致系统质量较

大、成本高昂，且对卫星平台资源占用严重［4-5］。

基于弹性储能元件的被动展开方案，特别是以蜗

卷弹簧为代表的驱动方式，因其结构简单、质量

轻、无需额外能源和控制等优势，在中小型 SAR
卫星及低成本任务中日益受到重视［6-9］。

相较于电机驱动的主动展开方案，弹簧驱动在

展开释放过程中缺乏主动调节能力，易在展开末端

产生较大的角速度，从而在展开到位瞬间产生较大

的冲击载荷。这种冲击不仅会对铰链及锁定机构

造成较大机械应力，影响结构可靠性，还可能通过

结构耦合传递至星体平台，引起姿态扰动［10-11］；对于

SAR天线而言，其形面精度通常需达到或优于电磁

波长量级，展开冲击带来的结构振动和锁定误差将

直接影响天线指向精度及重复精度［12-13］。

针对展开机构采用弹性元件驱动时易产生

到位冲击的问题，国内学者开展了一系列研究工

作。郭宏伟［14］等提出了间歇性运动机构和耗能

型机构两种降低铰链冲击的方案；张炳健［15］设计

了一种安装控速装置的太阳翼，通过控速装置内

的擒纵机构来控制太阳翼的展开速度；濮海玲

等［16］建立了太阳翼多体动力学模型，通过动力学

仿真分析了阻尼器的抑冲效果；梁小光等［17］通过

仿真证明了在连接架与太阳翼帆板之间加装阻

尼器可有效减小锁定冲击力矩。

从上述研究现状来看，国内学者针对弹簧驱

动展开机构的到位冲击问题开展了有益的探索，

但仍有几个方面需进一步完善。首先，机械缓冲

方案虽取得了可观的冲击抑制效果，但机构复杂

度显著增加，难以兼顾高可靠及轻量化的工程需

求。其次，现有研究多集中于理论分析或数值仿

真层面，对冲击载荷的直接测量方法缺乏研究，

冲击载荷与展开动力学参数之间的定量关系未

得到明确揭示。最后，冲击载荷对机构展开精度

及重复精度的耦合影响目前尚未得到量化，这一

问题对于 SAR 天线一类的形面精度敏感型系统

具有重要的实际意义。

针对上述问题，本文对弹簧驱动星载可展开

平板 SAR 天线的展开动力学特性进行了分析，重

点研究了展开末端冲击的形成机理。在此基础

上，提出在展开铰链驱动轴向引入黏性阻尼器的

冲击抑制方法，通过天线展开动力学仿真验证可

行性。在实验验证方面，本文进行了天线展开到

位冲击转矩测试和天线展开指向精度测试，并给

出了天线展开到位冲击转矩和天线展开指向误差

的测量方法。实验结果验证了所提方法在抑制冲

击载荷及提升展开精度方面的有效性。本文通过

实验数据，推导出冲击载荷与角速度的线性关系，
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提出了天线在轨展开冲击转矩的估算方法。

2 SAR 天线折展方案

本文基于宏图一号卫星 SAR 天线的研制，

开展了相关方案设计与验证工作。SAR 天线沿

坐标系方向分为 3 块尺寸相同的子板天线，分别

是 -X 天线、中板天线，+X 天线。中板天线通过

天线支架固连在星体舱板。SAR 天线机构部件

由展开驱动铰链和压紧释放装置组成。展开驱

动铰链选用蜗卷弹簧作为动力源，铰链定端与星

体舱板固连，动端与子板天线固连，如图 1 所示。

在卫星发射阶段，+X/-X 天线子板收拢在

星体 X 舱板两侧，并通过压紧释放装置在压紧点

处与星体固连；卫星入轨后，压紧释放装置解锁，

天线子板在展开驱动铰链的作用下绕定轴转动

90°，最终天线子板与中板天线共面，展开过程如

图 2 所示。

3 天线展开动力学分析

3. 1　蜗卷弹簧驱动展开动力学模型

分析 SAR 天线在蜗卷弹簧驱动条件下的展

开动力学特性，建立天线子板绕铰链固定轴转动

的等效动力学模型。考虑到±X 天线在展开过

程中具有相似的运动形式，以单侧天线子板为研

究对象进行建模分析。

在展开过程中，天线子板在展开驱动铰链作

用下绕固定轴转动，其动力来源于蜗卷弹簧释放

的弹性势能。将子板天线结构等效为绕铰链固

定轴转动的刚体，系统可抽象为单自由度转动系

统，如图 3 所示。

子板天线绕铰链轴的转动角为 θ，绕铰链转

动惯量为，则天线展开时的转动动力学方程可表

示为：

Jθ̈ = M s ( θ )- M r， （1）
其中：M s ( θ )为蜗卷弹簧提供的驱动力矩，M r 为

系统阻力矩，包括铰链摩擦阻力及 SAR 天线线

缆阻力。

展开驱动铰链选用蜗卷弹簧作为驱动元件，

其输出力矩随展开角度变化。在工程应用中，通

常将平面蜗卷弹簧的力矩 -转角关系近似为线性

关系［18］，即：

M s ( θ )= M 0 - k s θ， （2）
其中：M 0 为弹簧初始驱动力矩，k s 为弹簧扭转刚

度系数，角速度为 ω。将式（2）代入式（1）整理

可得：

Jω̇ = M 0 - k s θ - M r. （3）

图 1　SAR 天线展开机构组成

Fig. 1　Composition of the SAR antenna deployment 
mechanism

图 2　SAR 天线展开过程

Fig. 2　SAR antenna deployment process

图 3　天线子板展开理论模型

Fig. 3　Theoretical model of antenna sub-panel deployment
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从推导可知，随着展开过程的进行，弹簧逐

渐释放能量，其输出力矩逐步减小，但在整个展

开行程内仍持续对系统做正功，角速度 ω 在天线

展开到位时最大。

3. 2　展开到位冲击载荷分析

天线子板展开至末端到位角度时，角速度达

到最大值 ωmax，该时刻天线子板所产生的展开动

能 W 为：

W = 1
2 Jωmax

2. （4）

天线子板在展开到位并锁定时，产生的冲击

载荷会在局部诱发结构弹性变形，弹性变形

能 E 为：

E = 1
2 Kδ 2， （5）

其中：K 为天线铰链锁定后与天线子板组成的悬

臂梁结构绕转轴的抗弯刚度系数，δ 为其绕转轴

角度变形量；

从系统能量转换分析，天线子板在转动并锁

定，其展开动能转化为相应的弹性变形能［19］。得

到以下关系式：

1
2 Jωmax

2 = 1
2 Kδ 2. （6）

天线子板展开到位锁定瞬间的冲击转矩 T：

T = Kδ. （7）
将式（6）代入到公式（7）可得：

T = Kδ = Kωmax J/K = ωmax JK . （8）
由于铰链、天线子板为机械固连组成的刚

体，天线铰链锁定后与天线子板组成的悬臂

梁结构抗弯刚度系数 K 为常数 ，因此天线子

板展开到位冲击转矩 T 和展开到位最大角速

度 ωmax 成正比，同时天线子板展开到位冲击转

矩 T 与展开到位最大角速度 ωmax 为线性比例

关系。

需要说明的是，上述冲击载荷推导采用了工

程简化处理。分析过程中将天线子板、展开驱动

铰链及安装结构等效为线性弹性系统，并假设展

开到位时刻的动能主要转化为结构弹性变形能，

忽略了铰链锁定机构接触摩擦、锁定间隙闭合过

程以及局部非线性变形等因素。因此，该关系式

主要用于揭示展开末端角速度与冲击转矩之间

的变化规律，并为冲击抑制方案设计提供理论依

据。对于天线展开到位并锁定过程中的瞬态接

触响应，还需结合仿真软件建立展开动力学模型

进行分析。

3. 3　展开冲击对 SAR系统的影响

弹簧驱动的可展开平板 SAR 天线在展开末

端由于缺乏有效能量耗散机制，天线子板仍具有

较高角速度，从而在展开到位锁定时产生较大的

冲击载荷。过大的展开到位冲击对卫星平台以

及 SAR 天线本身都会产生负面影响。

对卫星平台的影响：首先，天线展开到位冲

击转矩作用于星体平台引起卫星姿态扰动，影响

平台工作稳定性。其次，冲击载荷直接作用于展

开驱动铰链及其连接结构，可能导致卫星舱板局

部应力集中，增加结构失效风险。

对 SAR 天线的影响：到位冲击过程会对铰

链锁定机构的稳定性产生影响，引起锁定位置

偏差或在冲击下发生微小偏移，从而降低 SAR
天线展开的指向精度及展开重复精度。因此，

有必要采取有效措施对天线的展开冲击进行

抑制。

4 冲击载荷抑制方案设计

4. 1　黏性阻尼器抑制方案

天线子板展开到位冲击转矩 T 和展开到位

最大角速度 ωmax 成正比，抑制天线展开到位时的

冲击载荷的关键在于尽可能减小天线展开到位

时的角速度。为解决弹簧驱动展开过程中末端

冲击过大的问题，设计以下抑制方案：在天线展

开驱动铰链转动轴向引入黏性阻尼器，以实现

对天线展开运动的速度调控与冲击抑制。黏性

阻尼器为速度阻尼，在工作过程中产生与转动

角速度成正比的阻尼力矩。该阻尼力矩的方向

始终与铰链转动方向相反，从而在展开过程中

起到持续制动作用。黏性阻尼器安装在天线展

开驱动铰链转动轴轴向上，阻尼器通过支架固

定在展开驱动铰链定端，阻尼器传动花键通过

阻尼器驱动连杆与展开驱动铰链动端连接，如

图 4 所示。

黏性阻尼器的阻尼系数主要是由阻尼器温

度决定的，阻尼系数随着阻尼器温度上升而减

小。因为地面试验通常在室温条件下进行，选定
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阻 尼 器 在 20 ℃ 时 的 阻 尼 系 数 c = 77. 3 N ⋅ m ⋅
s/rad。为保证在轨时，阻尼系数能够与地面试验

时相近且稳定，阻尼器采用主动温控设计。在阻

尼器外部贴加热片以及热敏电阻，并在阻尼器外

部包覆多层隔热组件。

4. 2　引入阻尼器后的展开动力学模型

黏性阻尼器产生的阻尼力矩 M d 与转动角速

度 ω 成正比，阻尼力矩 M d 与转动角速度 ω 的比

值为黏性阻尼系数 c，关系式为：

M d = cω. （9）
在 3. 1 节所建立的无阻尼天线展开动力学方

程基础上，将黏性阻尼系数引入系统。建立考虑

阻尼的展开动力学方程，天线的转动动力学方

程为：

Jω̇ = M s ( θ )- cω - M r = M 0 - k s θ - cω - M r.
（10）

在引入黏性阻尼后，天线转动能量平衡关系

可表示

1
2 Jω2 =∫

0

θ

M s ( θ ) dθ -∫
0

t

cω2 dt， （11）

其中，第二项表示阻尼耗散能量，由此可见，引入

阻尼器后，在天线展开过程中部分输入能量被持

续耗散，从而显著降低展开末端的动能水平。

4. 3　天线展开动力学仿真

通过 ADAMS 进行天线展开动力学仿真。

将 SAR 天线模型导入 ADAMS 中，根据 SAR 天

线实际情况设置材料属性，添加边界条件完成

SAR 天线子板展开动力学仿真建模。如图 5
所示。

4. 3. 1　动力学仿真参数

阻尼器温度受控后，阻尼系数为稳定值，天

线质量、绕铰链转动轴的转动惯量也均为定值，

天线展开动力学特性主要由驱动力矩设计决定。

天线成功展开的约束条件为：SAR 天线展开过程

最小驱动力矩 M s0 与展开过程中最大阻力矩 M r0

需满足静力矩裕度要求，即：

STM = M s0

M r0
- 1 ≥ 1， （12）

其中：STM 为静力矩裕度，其值越大，天线展开

时间越短，但天线的到位冲击载荷也越大。因此

展开驱动力矩需合理设计。展开过程中最大阻

力矩按经验值评估，M r0 = 1. 6 N ⋅ m，弹簧扭转刚

度系数 ks = 0. 68 N ⋅ m/rad，设计初始驱动力矩

M 0 = 6 N ⋅ m。

展开驱动铰链转动转轴与坐标系 Y 轴重合，

X 轴为天线板长边方向，坐标原点为两个铰链转

动中心点连线的中心。天线子板质量特性如表 1
所示。

展开驱动铰链在初始时，锁钩与铰链动端的

自锁斜面不接触；当动到一定角度时，锁钩与自

锁斜面开始接触，直至铰链转动到 90°时，锁钩与

自锁斜面锁定并形成机械自锁，如图 6 所示。

对锁钩和自锁斜面使用碰撞函数来处理法

向接触力，并用库仑摩擦模型处理切向力，具体

参数设置如表 2 所示。

图 4　展开驱动铰链加装阻尼器方案

Fig. 4　Scheme for adding damper to deployment drive hinge

图 5　天线子板 ADAMS 建模

Fig. 5　Modeling of antenna panel in ADAMS

表 1　天线子板质量特性

Tab. 1　Mass properties of the antenna sub-board

质量/
kg

17. 30

质心位置/m

x

0. 57
y

0
z

-0. 08

全局坐标系转动惯

量/（kg·m2）

Ixx

0. 97
Iyy

7. 90
Izz

8. 63
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为 提 高 仿 真 精 度 ，求 解 计 算 子 步 数 设 为

2 000。

4. 3. 2　无阻尼器动力学仿真

将各项动力学参数代入仿真模型中。通过

仿真得到无阻尼器工况下天线展开角位移随时

间变化、展开角速度随时间变化曲线。如图 7 所

示。无阻尼器天线子板展开到位角速度最大值

为 76°/s，天线展开时间约为 2. 3 s。

4. 3. 3　含阻尼器动力学仿真

根据实际选用的黏性阻尼器的参数，在常温

20 ℃时，所选用阻尼器的阻尼系数 c = 77. 3 N ⋅

m ⋅ s/rad。仿真得到有阻尼器工况下天线展开角

位移随时间变化、展开角速度随时间变化曲线。

如图 8 所示，含阻尼器天线子板展开到位角速度

表 2　锁定过程接触参数

Tab. 2　Contact parameters for the locking process

接触刚度/
（N·m-1）

3. 5×107

力指

数

1. 5

接触阻尼/
（N·s·m-1）

2. 8×104

穿透深

度/m
1. 0×10-4

动摩擦

系数

0. 2

图 6　铰链锁钩与自锁斜面锁定过程

Fig. 6　Hinge latching hook locking process

图 7　无阻尼器动力学仿真结果

Fig. 7　Dynamic simulation results without damper

图 8　含阻尼器动力学仿真结果

Fig. 8　Dynamic Simulation Results with Damper
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峰值为 3. 45°/s，天线展开时间约为 35 s。
4. 3. 4　仿真结果对比

在相同初始条件及结构参数下，无阻尼器工

况，子板天线角速度不断增大，在接近展开到位

时速度最大。而在引入阻尼器后，抑制了角速度

的快速增长，展开时间增至 35 s。该项目卫星平

台要求 SAR 天线包含解锁时间在内的展开总时

长控制在 120 s 以内，本文所采用的压紧释放装

置解锁时间不超过 45 s，因此加装黏性阻尼器的

方案能够在保证天线完成快速部署的前提下，有

效降低展开末端角速度。

5 实验验证

为了验证展开驱动铰链加装黏性阻尼器后，

天线展开到位冲击载荷抑制的实际效果，以及天

线展开到位冲击载荷抑制后对天线展开指向精

度的提升效果，分别进行以下实验。

5. 1　天线展开到位冲击转矩测试

实验主要目的有两个：一是测量常温常压下

天线子板在含阻尼器与不含阻尼器两种状态下

展开到位时的冲击转矩，验证加装阻尼器抑制冲

击载荷的有效性。二是结合摄影测量技术测量

不同到位冲击下的天线角速度，获取展开到位冲

击与展开到位角速度的比例关系，推导天线在轨

展开到位时实际的冲击转矩。

5. 1. 1　冲击转矩测试方案

将天线子板、展开驱动铰链、压紧机构安装

在模拟墙上。通过弹簧测力计对天线子板进行

吊挂补偿重力，为了减小吊挂悬臂展开到位后对

天线展开到位冲击的影响，采用弹性材料对吊挂

工装进行限位，并采用锁紧机构实现展开到位时

吊挂悬臂的锁紧。如图 9 所示。

采用 4 个三维测力传感器搭建一个测力平

台，方法为：4 个测力传感器下方通过两个转接板

与模拟墙固定在一起，上方通过转接与展开驱动

铰链固定在一起，测力传感器的传力方向与天线

坐标系的方向平行。将 4 个测力传感器依次定义

为 1 号至 4 号传感器，测力传感器与展开机构铰

链相对位置关系如图 10 所示。

在铰链驱动子板展开到位时，测力平台四个

测力传感器会对各个方向的力进行采集，测试原

理如图 11 所示。

图 9　天线子板展开冲击转矩测试平台

Fig. 9　Test platform for antenna deployment impact torque

图 10　测力传感器布置图

Fig. 10　Layout of force sensors

图 11　冲击力矩测试方案

Fig. 11　Method of impact torque measurement
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天线展开到位时所产生的冲击力矩沿坐标

系 X 轴分量 Tx 和 Y 轴的分量 Ty 可由以下公式

得出：

Tx = b (Fz1 + Fz2 - Fz3 - Fz4)， （13）
Ty = a ( - Fz1 + Fz2 + Fz3 - Fz4)， （14）

其中，Fz 为测力传感器沿 Z 轴的测量值。进一步

地，天线子板展开到位时产生的冲击力矩为为：

T = Tx
2 + Ty

2 . （15）
5. 1. 2　天线展开到位角速度测试方法

为了在测试冲击的同时获取天线子板展开

到位时的角速度，采用摄影测量技术，测试前在

天线子板、模拟墙、铰链安装板相应位置粘贴靶

标，摄影测量设备通过桁架，固定在模拟墙组件

的上方，保证天线子板到位前所有靶标均在摄影

测量设备的视场内，摄影测量设备角速度测量方

案示意图如下：

为保证所有靶点均在视场内，靶标点 1 至靶

标点 7 均贴在天线板结构上外延件上。靶标点位

置如图 13 所示。

5. 1. 3　实验内容

测试天线子板在含阻尼器与不含阻尼器两

种工况下展开到位时的冲击转矩，通过调整铰链

弹簧的预转角，调整蜗卷弹簧初始驱动力矩 M 0，

含阻尼器与不含阻尼器工况分别测试 5 种不同初

始驱动力矩 M 0 下的展开到位冲击转矩。实验过

程如图 14 所示。

图 14　天线展开到位冲击载荷测试

Fig. 14　Impact load test for antenna deployment

图 12　摄影测量测试角速度方案

Fig. 12　Angular velocity measurement using photogrammetry

图 13　摄影测量靶标点位置

Fig. 13　Positions of photogrammetric targets
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5. 1. 4　实验结果

分别记录不同工况下 1 至 4 号力传感器和摄

影测量的测试数据，由式（13）、式（14）、式（15）得

到展开到位的冲击转矩。天线展开到位冲击转

矩及到位角速度测试结果如表 3 所示。

实验结果数据表明，天线展开驱动铰链在

加装阻尼器后，展开冲击转矩得到明显抑制，以

初始驱动力矩 M 0 = 6 N ⋅ m 为例，加装阻尼器

后 ，展 开 到 位 冲 击 转 矩 由 525 N ⋅ m 下 降 至

37. 7 N ⋅ m。

5. 1. 5　天线在轨展开冲击评估

对比 4. 3 小节的天线展开动力学仿真数据，

在相同初始驱动力矩下，天线展开到位时的角速

度，实测值会比动力学仿真值略小，主要原因为

天线在地面展开时，展开过程中会有风阻，同时

吊挂重力补偿工装也会有额外的阻力矩。由式

（8）的推导可知，展开到位冲击 T 与展开到位最

大角速度 ωmax 为线性比例关系。通过实验数据

的拟合，可获取展开到位冲击与展开到位角速度

的线性关系。如图 15 所示。

由线性拟合得到天线展开到位时所产生的

冲击力矩 T 沿坐标系 X 轴分量 Tx 与展开到位最

大角速度 ωmax 之间的线性关系式为：Tx ( ω )=
6. 63ω + 14. 4，单位：Tx 为 N ⋅ m，ω 为 °/s。冲击

力矩 T 沿坐标系 Y 轴分量 Ty 与展开到位最大角

速 度 ωmax 之 间 的 线 性 关 系 式 为 ：Ty ( ω )=
3. 01ω + 5. 23。

理论推导得到的冲击转矩与角速度关系是

在理想条件下建立的，理论曲线应通过原点。实

际试验过程中，由于锁定机构预紧力、铰链装配

预载以及重力补偿系统残余载荷等因素的存在，

测量得到的冲击转矩包含与角速度无关的附加

力矩分量，因此拟合结果存在非零截距。该截距

主要反映试验系统静态载荷及测量偏置的综合

作用，不影响冲击转矩与角速度之间的线性关系

及其变化规律。

将 4. 3 小节仿真得到的含阻尼器工况下最

大 角 速 度 3. 45°/s 代 入 线 性 关 系 式 Tx ( ω ) =
6. 63ω + 14. 4 与 Ty ( ω ) = 3. 01ω + 5. 23 中 ，得

表 3　天线展开到位冲击转矩及角速度测试结果

Tab. 3　Results of antenna deployment end-position impact torque and angular velocity

初始驱力矩/
（N·m）

2. 8
3. 6
4. 4
5. 2

6
2. 8
3. 6
4. 4
5. 2

6

是否安装阻尼

无阻尼

无阻尼

无阻尼

无阻尼

无阻尼

有阻尼

有阻尼

有阻尼

有阻尼

有阻尼

转矩冲击测试结果/（N·m）

Tx

262. 3
287. 9
358. 8
429. 1
478. 4
25. 06
27. 03
31. 66
33. 35
34. 77

Ty

116. 7
131. 2
161. 6
193. 7
216. 2
10.  17
11. 15
12. 82
13. 67
14. 62

T

287. 1
316. 4
393. 5
470. 8

525
27. 2
29. 2
34. 2

36
37. 7

展开到位角速度/
（（°）·s-1）

37. 15
40. 32
51. 69
63. 32
69. 93
1. 68
2. 21
2. 53
2. 91
3. 16

图 15　天线展开到位冲击与到位角速度关系

Fig. 15　Relationship between antenna deployment end-

position impact and end-position angular velocity
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到 冲 击 力 矩 T 沿 坐 标 系 X 轴 分 量 Tx =
37. 27 N ⋅ m，Y 轴 分 量 Ty = 15. 61 N ⋅ m；将 上

述结果代入式（15）。可推导出，在初始驱动力

矩为 6 N ⋅ m，天线在轨展开到位冲击转矩约为

40. 41 N ⋅ m。

5. 2　天线展开指向精度测试

为了验证展开驱动铰链加装阻尼器前后，天

线展开指向精度的变化，分别对有阻尼器和无阻

尼器两种工况下的天线进行展开精度测试。

5. 2. 1　展开指向精度测试原理与方法

采用经纬仪对瞄准值立方镜测量天线展

开指向角度的偏差。在模拟墙和天线子板侧

边分别固定立方镜 1 和立方镜 2。经纬仪 1、经
纬仪 2 分别对瞄立方镜 1 与立方镜 2，如图 16
所示。

经纬仪对瞄处于准值状态，记录经纬仪 1、经
纬仪 2 方位角读数为 α1，β1；经纬仪 1 与经纬仪 2
互瞄，记录经纬仪 1、经纬仪 2 方位角读数为 α2，

β2。 经 纬 仪 的 偏 转 角 α = α2 - α1，β = β2 - β1。

根据几何关系，天线展开指向角 φ 为模拟墙立方

镜 1 和天线子板立方镜 2 的夹角，由图 16 几何关

系可得：

φ = 180° - α - β. （16）
5. 2. 2　实验内容

天线子板安装至模拟墙并装调后，记录天线

展开指向角 φ 0 为测量基准值，后续每次展开实验

后测试的指向角为 φi，则天线进行重复展开时相

较于测量基准值的指向误差 εi 为：

εi = φ 0 - φi. （17）
含阻尼器工况与无阻尼器工况各测试 12 组

展开指向角度偏差，每组测试前将天线子板先手

动调至收拢态，释放天线展开，铰链锁定后，经纬

仪对瞄准值立方镜测量指向误差 εi。实验测试平

台如图 17 所示。

实验测试数据整理如图 18。
数据表明：无阻尼器工况，天线展开指向角

度最大偏差 26 角秒，指向偏差波动范围即重复展

开指向精度为 36 角秒；含阻尼器工况，天线展开

指向角度最大偏差 12 角秒，指向偏差波动范围

15 角秒。由此可得出结论：在天线展开驱动铰链

加装阻尼器可以抑制过大的展开到位冲击载荷，

抑制冲击可增加铰链展开锁定的稳定性，并显著

提高天线展开指向精度。

图 17　天线展开指向精度测试

Fig. 17　Test of antenna deployment pointing accuracy

图 16　经纬仪测量天线展开指向精度原理图

Fig. 16　Method of antenna deployment pointing accuracy 
measurement
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6 结  论

围绕星载可展开平板 SAR 天线采用弹簧驱

动时展开到位冲击载荷过大的问题，开展了动力

学建模、抑制方案设计及实验验证工作，主要结

论如下：

（1）建立了蜗卷弹簧驱动的天线展开动力学

模型，明确了展开过程中驱动力矩、阻力矩及运

动状态之间的关系，推导得到展开到位冲击转矩

与末端角速度呈线性关系，为冲击问题的定量评

估提供了理论依据。

（2）提出在展开驱动铰链轴向引入黏性阻尼

器的冲击抑制方案，构建了包含阻尼项的动力学

模型，开展动力学仿真分析。结果表明，在相同

初始条件下，无阻尼器天线展开末端角速度为

76°/s，引入阻尼器后天线展开末端角速度降低至

3. 45°/s。
（3）提出了天线展开到位冲击转矩的测量方

案，开展了有、无阻尼器两种工况下的天线展开

到位冲击转矩测试。结果表明：加装阻尼器后，

在初始驱动力矩为 6 N ⋅ m 条件下，展开到位冲击

转矩由 525 N ⋅ m 降低至 37. 7 N ⋅ m，展开到位冲

击转矩降低 92. 8%。

（4）设计了天线展开指向误差的测量方法，

开展了有、无阻尼器两种工况下的展开指向精度

测试。结果表明，加装阻尼器后，天线展开指向

精度由最大偏差 26 角秒降低至 12 角秒，重复展

开指向精度由 36 角秒提升至 15 角秒，验证了抑

制冲击对精度稳定性的积极作用。

（5）基于实验数据，进一步建立了天线展开

到位冲击转矩与到位时刻角速度的线性关系，提

出了天线在轨展开冲击估算方法。

综上，在展开驱动铰链中引入黏性阻尼器的

方案能够有效降低平板 SAR 天线展开冲击载荷

并提升天线展开精度，具有良好的工程应用

价值。
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