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太阳光压与地球阴影作用下的空间柔性梁结构
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摘要 : 针对运行在地球同步轨道平面内的超大型航天结构，研究其在太阳光压和地影作用下的动态力学行为及控

制问题。将超大型航天结构简化为柔性梁结构，基于绝对节点坐标法建立柔性梁的振动控制方程。数值结果表明

地影对柔性梁的结构振动幅值有着非常显著的影响。进一步修正分析模型，建立超大型航天结构的准静态分析模

型，通过数值试验，验证了模型的有效性；鉴于太阳光压力和地影给柔性梁结构带来的较大幅度振动问题，通过调整

轨道控制力，提出一种新的控制方法，数值试验表明：由地影引发的大幅振动得到很好控制。
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引  言

随着航天科学技术的不断发展，超大型航天器

（尺寸千米量级）成为各大航天强国争先研究的焦

点，其中空间太阳能电站（Space Solar Power Sta⁃
tion，SSPS）是超大型航天器最典型的例子之一［1］。

自 Glaser［2］提出 SSPS 的构想以来，SSPS 的概念方

案设计、动力学与控制等问题引起了国内外学者们

的广泛关注［3⁃4］。中国科研工作者也提出了一些创

新性方案，其中，具有代表性地有杨阳等［5］提出的

OMEGA 型 SSPS 和钱学森空间技术实验室侯欣宾

等［6］提出的一种多旋转关节式 SSPS。理论研究表

明超大型航天器表现出特殊的动力学特性［7⁃8］，比如

在轨运行时柔性结构可能会出现大变形，致使现有

动力学分析理论和控制方法无法直接应用于超大型

航天器动力学分析与控制中。

针对超大型航天器结构的动力学特性，国内外

学者们已展开研究。例如，Malla［9］研究了初始结构

轴向变形、俯仰（姿态）角度和轨道高度对大型空间

结构响应的影响规律，研究结果表明：在近地轨道，

轴向变形和俯仰角的初始值对结构轴向变形有明显

的影响；而在同步地球轨道中，俯仰角的初始值对其

轴向变形的影响可以忽略。考虑重力梯度影响，基

于能量等效原理，将多旋转关节 SSPS 等效为柔性

梁，穆瑞楠等［10］建立其姿态运动与结构振动的耦合

动力学模型，研究结果表明：重力梯度的二阶项是激

发结构振动的主要因素，姿态运动和结构振动耦合

效应导致结构振动频率降低。此后，考虑重力梯度

影响，基于 Hamilton 原理，穆瑞楠等［11］建立了太阳

帆塔 SSPS 柔性梁模型的振动控制方程，分析了弯

曲振动的影响因素以及其稳定性，研究结果表明：重

力梯度项的影响为简谐波动形式，而姿态运动使得

弯曲振动频率降低，两者作用均随初始姿态角增大

而增强；随着初始姿态角的增大，结构振动的不稳定

区域增大。考虑重力梯度力和力矩，针对 Abacus 
SSPS 动力学模型， Zhao 等［12］建立了其轨道、姿态以

及结构振动的耦合动力学方程。研究结果表明：为

了保证模型的精确性，需要保留较高的惯性矩，对于

地球同步轨道上的 SSPS，重力、重力梯度力矩以及

模态力都需要保留到 1~2 阶。将太阳帆塔式 SSPS
简化成两端自由的 Euler梁模型，刘玉亮等［13］研究了

其轨道平面内的结构横向振动，研究发现：当 SSPS
的结构角频率较低时，重力梯度激励将对 SSPS 的

振动产生很大影响。针对 SSPS 梁简化模型，考虑

梁的几何非线性及重力梯度影响，Li 等［14］研究了重
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力梯度引起的梁结构动力学特性，研究发现：梁动力

学响应主要受频率比的影响，梁振动的最低固有频

率接近 4 倍圆形轨道角速度时，重力梯度引起梁的

共振。考虑重力梯度和动力刚化的作用，Liu 等［15］

建立了集成对称聚光 SSPS 的线性动力学模型，研

究结果表明：当 SSPS 质心的轨道角速度、结构模态

和姿态旋转速率满足一定条件时，太阳能帆板的振

动将不稳定，动力刚度会改变结构振动的失稳边界。

考虑太阳热辐射的影响，采用有限元方法建立了绳

系 SSPS 模型，Ishimura 等［16］研究了太阳能帆板的热

致变形，研究结果表明：太阳能帆板的热变形可能会

导致系统的固有频率降低，使系统的姿态和结构振

动耦合效应更加明显。将卫星平台简化为质点，太

阳能帆板面板简化为 Euler梁，魏乙等［17］研究了绳系

SSPS 太阳能帆板的振动响应，研究发现：在一定条

件下，卫星平台质量越大、绳子越长或者轨道高度越

高，梁中点挠度和轴向平均应变的振幅就越大，并且

卫星平台质量的增加会影响其周期的变化。徐方暖

等［18］在上述模型的基础上研究了太阳光压作用下系

统姿态和结构振动的相互影响，研究发现：柔性梁的

振动和太阳光压都对系统的姿态角产生重要影响，

而且在不同的梁刚度条件下太阳光压对姿态角产生

的影响明显不同；此外，太阳光压也会造成梁的振

动。考虑到太阳光压、重力梯度和热辐射的影响，

Mu 等［19］指出对于静止轨道的模型，在进出地影时

模型将产生较大的温度梯度，造成明显的热致振动，

重力梯度的影响则较小。

在动力学控制方面，考虑太阳光压和热冲击，

Wang 等［20］建立了太阳帆塔 SSPS 的梁简化模型，基

于超磁致伸缩执行器，提出了一种结构振动控制方

法，研究结果表明：该控制方法具有良好的性能，还

可以抑制由于耦合效应引起的姿态变化。考虑太阳

光压的影响，Li等［21］建立了 Abacus SSPS 的轨道⁃姿
态⁃振动耦合梁模型，提出了一种基于离子推进器的

轨道⁃姿态⁃振动协调控制器，研究结果表明：采用该

协调控制器，耦合效应得到显著缓解，低频结构振动

得到有效地抑制。针对绳系 SSPS 大角度回转机动

时太阳能板的振动抑制问题，周荻等［22］提出了姿态

控制和基于绳子张力的主动振动控制技术相结合的

复合控制方法。研究结果表明：该控制方法能够保

证卫星挠性结构振动的衰减性，可以有效地抑制太

阳能板的振动。将绳系 SSPS 太阳能帆板简化为

梁，Fujii 等［23］采用任务函数法设计了反馈控制器，

研究结果表明：采用调整绳子张力的方式控制太阳

能帆板振动是可行性的，地面实验也验证了这一点。

综上所述，不难发现：现有研究工作主要关注重

力梯度、热冲击等引起的超大型航天结构振动与控

制；而对于具有超大面质比的 SSPS 结构，由于其进

入地影时太阳光压摄动消失，会诱发其产生大幅振

动，然而现有工作对此却鲜有关注。因此，本文将采

用绝对节点坐标法  （Absolute Nodal Coordinate For⁃
mulation，ANCF） ［24⁃25］，建立其振动控制方程，并给

出太阳光压和地影作用下超大结构的控制策略。

1　建立模型

针对 SSPS 进出地影的振动问题，本节基于

Hamilton 原理建立其动力学模型。

1. 1　动力学模型

首先，将 SSPS 等效为梁结构，考虑重力梯度和

太阳光压两种空间摄动，忽略地球扁率、日月引力等

其他摄动带来的影响，研究梁在轨道平面内的结构

振动，如图 1 所示。

以地心 O 为原点建立惯性坐标系 OXY， 其中

OX 轴指向太阳的方向。图 1 中 AB 为简化的梁模

型，C 为梁模型的中点，α 为姿态角，r 为轨道半径，θ
为轨道转角。假设梁的初始长度为 L，密度为 ρ，横

截面积为 A，截面二次矩为 I，弹性模量为 E。

采用 ANCF 将空间梁离散成 n 个单元，每个单

元的长度为 le = L n。第 i 个梁单元上的任意一点

的绝对坐标可以表示为：

r ( x e)= [ X ( x e) Y ( x e) ] T
= S ( x e) q （1）

式中  x e ∈ [0，le ]为梁单元内沿梁轴线的局部坐标，

q∈ R8 为梁单元的广义坐标，S ( x e)∈ R2 × 8 为形函数

在 x e 点的取值。系统的总动能可以表示为：

T = 1
2 ∫V

ρṙT ṙdV =                                    

    12 q̇
T (∫V

ρSTSdV ) q̇= 1
2 q̇

TMq̇ （2）

式中  M ∈ R8 × 8 为系统质量矩阵，q̇为广义速度，上

述 变 量 具 体 形 式 见 参 考 文 献［17，25］。 采 用

Euler⁃Bernoulli 梁模型，第 i 个梁单元的弹性势能可

图 1 柔性梁结构在轨运行示意图

Fig. 1 Schematic diagram of flexible beam structure in orbit
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以表示为：

U i，ela = 1
2 ∫

0

le é

ë

ê
êê
ê
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ê ù
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úEA ( )∂u l

∂x e

2

+ EI ( )∂2 u t

∂x2
e

2

dxe （3）

式中  u l 和 u t 分别为梁的轴向变形和横向变形。第

i个梁单元的重力势能为：

U i，gra = -∫
0

le μm

L X 2 + Y 2
dx e （4）

式中　μ 为地心引力常数。

梁单元的 Hamilton 函数可以表示为：

H (q，p)= T + U i，ela + U i，gra （5）
通过 Legendre 变换，引入广义动量 p=Mq̇，梁

单元的 Hamilton 对偶动力学方程为：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

q̇=
∂H ( )q，p

∂p =M-1 p                     

ṗ=
∂H ( )q，p

∂q = fela + fgra + fcon + fdis

（6）

式 中  p∈ R8 为 梁 单 元 的 广 义 动 量 向 量 ；

fela，fgra，fcon，fdis 分别为梁单元的弹性力向量、广义重

力向量、广义控制力向量和广义摄动力向量。由于

重力梯度已经包含在 fgra 中，所以 fdis 只包含太阳光

压力。由文献［26］可知，一个平面受太阳光压力合

力的表示形式为：

fSRP = PA SRP (vSn) é
ë
êêêê

ù
û
úúúú( )ρ a+ ρd vS + 2ρ s( )vSn n+ 2

3 ρdn

（7）
式中  P = 4.5 × 10-6 Pa 为地球附近的太阳光压常

数； A SRP 为该平面的面积；vS 为太阳光子运动的方

向单位向量；n为指向平面内部的单位法向量；ρ a，ρ s

和 ρd 分别为该平面的吸收率、镜面反射率和漫反射

率，且三者满足：

ρ a + ρ s + ρd = 1 （8）
本文参照参考文献［27］将 ρ a，ρ s 和 ρd 分别取为

0.7，0.1，0.2。
由式（7）得到平面的太阳光压力，利用虚功原理

将太阳光压力转化为均匀分布力，从而得到广义力

表达式为：

fdis = 1
le
∫

0

le

ST ( )x e dx ⋅ fSRP （9）

弹性力向量 fela 和广义重力向量 fgra 在文献［28］
已经给出具体形式，广义控制力向量 fcon 可根据后文

的控制力和虚功原理得到［29］。

1. 2　地影模型

由于 SSPS 运行在地球静止轨道，轨道平面为

地球赤道面（与黄道面存在约 23°26′的夹角），所以

一年中太阳赤纬角随时间在±23°26′变化。当太阳

赤纬角绝对值大于 8.424°时，地球静止轨道与地影

没有交集。当太阳赤纬绝对值小于 8.424°时，位于

地球静止轨道的卫星将经历一年两次的地影期［30］。

本文选取春分附近的地影期，采用如图 2 所示圆柱

模型来表示地影，因此对于本文中的 SSPS 而言，地

影的时长主要取决于赤纬角 φ。

图中 CI 曲线为轨道平面与地影区圆柱面的椭

圆交线，点 P 为椭圆交线的长轴端点，xOy 为轨道平

面内的直角坐标系。可根据 CI 椭圆半长轴 OP 的长

度和轨道半径 RC 的大小，来判断 SSPS 是否经过

地影：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ROP = RE sin φ          

ROP > RC，地影期     
ROP ≤ RC，非地影期

（10）

式中  RE 为地球半径，ROP 表示 OP 的长度。当经过

地影时，利用轨道平面内的几何关系计算出 SSPS
进出地影的位置：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

CI： x2

R 2
E

+ y 2

R 2
OP

= 1

CC： x2 + y 2 = R 2
C

，  y > 0 （11）

由式（11）可得航天器在地影区的运行时间

TShadow，计算公式如下：

TShadow = TC

arcsin ( )|| x * RC

π （12）

式中  x * 为式（11）的解，TC 为地球的自转周期。图

3 给出了由式（12）得出的地影时长随赤纬角变化曲

线，并在图中标记出了本文仿真中选取的赤纬角

图 2 地影示意图

Fig. 2 Schematic diagram of earth shadow

图 3 静止轨道航天器穿过地影时长随赤纬角变化

Fig. 3 Relationship between duration of the earth shadow 
and sun declination angle for GEO spacecraft
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位置。

1. 3　姿态与轨道控制

为了提高太阳能电池板利用率，SSPS 的太阳

能电池板阵列需要保持垂直于太阳光的姿态。因此

需要在梁中点处施加姿态控制力矩［14］，保持梁的对

日定向姿态。采用前馈⁃反馈控制方法，控制力矩由

下式计算：

M = M F + K p γ + K d γ̇ （13）

式中  M F 为前馈控制力矩；γ = π
2 - θ - α 为姿态

误差；K p = 0.77 和 K d = 154 分别为比例增益和微分

增益；γ̇ 为 γ 对时间的导数。前馈控制力矩用于抵消

梁的重力梯度力矩，当梁运行在圆形轨道时，前馈控

制力矩可通过下式计算［21］：

M F = 3
2 ω 2

0 J sin (2ω 0 t ) （14）

式中  ω 0 为轨道角速度，J为梁绕质心的转动惯量。

此外，由文献［26］可知，太阳光压会造成离心率

的快速增长，使 SSPS 每隔 10 天需要进行东西方向

的轨道机动。文献［21］采用了离子推进器时刻抵消

SSPS 的太阳光压力，从而避免离心率的快速增长。

本文借鉴文献［21］的基本思想，采用质心处的离子

推进器抵消太阳光压力。然而，文献中没有考虑地

影的影响，当航天器进入地影时，控制力设为 0，因
此控制力的大小可表示为：

F =ì
í
î

FC，    地影外

0，      地影内
（15）

式中

FC = PA SRP ( ρ a + 2ρ s + 5
3 ρd) （16）

控制力的方向由航天器指向太阳质心。

2　动力学仿真

对上述动力学模型进行数值仿真，假设 SSPS
初始位于图 1 所示的 OX 轴正方向，地球初始处于春

分点附近（φ = 4.1482°，5.3228°，6.1911°），系统的初

始姿态误差为 0，结构初始时刻存在稳态变形（在太

阳光压的作用下），梁模型的参数如表 1 所示［14］。

图 1 中端点 B 在 y 方向的变形量为模型的最大

变形量，因此仿真主要关注于 B 点在 y 方向上的振

动。图 4 给出了 B 点在一个轨道周期内的振动曲

线，其中 Ⅰ，Ⅱ，Ⅲ 区域分别是进入地影前、地影期

和离开地影后。可以看出，进入地影之前，梁的变形

基本处于稳态阶段；在进入地影之后，梁的振幅剧烈

增大，振幅约为 22 m；离开地影之后，梁的变形仍然

处在较高水平，B 点平均变形量与进入地影前相同，

但是最大变形量达到了 42 m，其振幅约为 21 m，频

率与结构的固有频率一致。

图 5 给出了图 4 中 Ⅰ 区域（进入地影前）端点 B
振动曲线的放大图。在进入地影之前，梁的振动总

体而言比较小，可以将其分为两部分：第一部分是与

重力梯度频率一致的低频振动，振幅约为  0.27 m； 
第二部分是与梁固有频率一致的高频振动，振幅约

为 0.08 m。由图 4，5 可以看出，在表 1 所示的几何和

弹性参数下，重力梯度和姿态控制引起梁的变形远

小于太阳光压和轨道控制引起的变形。同时，本文

也对轨道和姿态运动进行了仿真，发现地球阴影对

于轨道和姿态运动有一定影响但并不显著，现有的

图 5 进入地影前端点 B 变形量

Fig. 5 Vibration of the tip point B before entering the earth 
shadow

图 4 端点 B 变形量随时间变化

Fig. 4 Vibration of the tip point B of the beam

表 1 柔性梁几何尺寸及材料参数

Tab. 1 Geometry and material parameters of flexible 
beam

参数

杨氏模量 E

横截面积 A

截面二次矩 I

长度 L

密度 ρ

轨道半径 R 0

照射面积 ASRP

仿真步长

单元数量

仿真时间

数值

70 GPa
3.96 × 10-4 m2

7.2468 × 10-8 m4

600 m
2.7 × 103 kg/m3

4.2164 × 105 km
1.2 × 104 m2

0.0005 s
20

24 h

991



振   动   工   程   学   报 第  36 卷

航天器轨道、姿态动力学理论能够解释其规律。本

文主要关注超大型空间结构进出地影时的结构振

动，因而对姿态、轨道运动方面未作深入讨论。

3　振动机理分析

为了研究 SSPS 进出地影时的振动机理，本节

在简化边界条件、忽略几何非线性的前提下，提出梁

AB 结构振动的准静态模型，并给出解析解。由于

梁 AB 始终是保持对日定向的，因此其所受太阳光

压可以视为一个均布的静载荷，其表达式为：

qSRP = PA SRP

L
( ρ a + ρd + 2ρ s + 2

3 ρd ) （17）

假设 SSPS 在中点 C 进行了完美的姿态控制和

轨道控制，则可以把航天器视为两根悬臂梁，边界条

件为：

y (0)= dy
dx

(0)= d2 y
dx2 ( ± L

2 )= d3 y
dx3 ( ± L

2 )= 0

（18）
Euler⁃Bernoulli 梁的静力学方程为：

EI
d4 y
dx4 = q ( x) （19）

将式（17），（18）代入式（19），得到太阳光压作用

于空间梁的挠曲线方程为：

y ( x)= - FSRP

48EIL (2x4 - 4Lx2| x |+ 3L2 x2)  （20）

式中  x ∈ [ - L 2，L 2 ]，因此太阳光压作用于梁

时产生的最大变形量（端点的变形量）为：

dSRP = - 3FSRP L3

384EI
（21）

梁在轨运行并保持对日定向姿态时，姿态角将

随时间发生变化，但是本文考虑的是位于地球静止

轨道上的 SSPS，其轨道角速度较小，因此重力梯度

变化相比于梁自身的振动变化要慢的多，可以将其

视为一个准静态的载荷［14］。把模型当作准静态模

型，梁端点产生的变形量为：

dGGT = 11ρAω 2
0 L5 sin ( )2α

2560EI
=

       11ρAω 2
0 L5 sin ( )π - 2ω 0 t

2560EI
（22）

综合太阳光压和重力梯度的影响，结合梁的初

始变形状态，梁端点的振动方程为：

y = -A 1 sin (π - 2ω 0 t )- 3FSRP L3

384EI
（23）

式中  振幅 A 1 = 11ρAω 2
0 L5

2560EI
。

当第一次进入地影后，太阳光压力突然消失，控

制力也突变为 0，此时梁会在弹性力的作用下振动。

由于重力梯度引起的变形远小于太阳光压，此时梁

的振动可以视为悬臂梁的自由振动，结合进入地影

前的振动状态，其端点的振动方程为：

y = -A 2 cos (ω 1 t - t1) （24）
式中  ω 1 为悬臂梁的一阶固有频率，t1 为进入地影

的时刻，振幅 A 2 = 3FSRP L3

384EI
。由于 A 2 ≫ A 1，在进入

地影后，SSPS 的振幅剧烈增大。

如果不进行空间梁结构的振动控制，则可以根

据梁离开地影时的状态，给出离开地影后 B 点的振

动方程。由式（23）可知，SSPS 端点的位移和速度

分别为：

ì
í
î

ïï
ïï

yes = -A 2 cos ( )ω 1TShadow

ẏ es = ω 1 A 2 sin ( )ω 1TShadow

（25）

当离开地影后，梁又将受到太阳光压力的作用，

其表达式为：

y = A 3 sin (ω 1 t + ϕ)- A 2 （26）
式中  第二项表示梁在太阳光压和轨道控制力作用

下的稳态变形，第一项表示初始条件（25）引起的自

由振动。将式（25）代入式（26），即可求得离开地影

之后端点的振动方程。取不同的太阳赤纬角（对应

不同的地影时长），将上述解析解得到的 B 点振动曲

线与第 2 节中 ANCF 仿真结果对比，如图 6 所示。

从图 6 中可以看出，准静态解析解与 ANCF 数

值仿真所得的变形量结果较为吻合，进入地影时间

的不同会导致出地影后不同的振动幅值，其原因是

图 6 ANCF 仿真与准静态解析解变形量的对比

Fig. 6 Comparison of vibration between ANCF and the 
quasi-static model
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出地影时刻的振动状态不同。图 6 中的解析解最大

变形量和振幅略小于 ANCF 计算结果，原因在于

ANCF 考虑了结构变形的几何非线性，解析表达式

忽略了这个因素，导致计算结果相对较小。

4　振动控制策略

由于太阳光压力和姿态控制力都发生突变，所

以会引起结构内力突变，从而引起较大幅度的结构

振动。由于外太空固有的低阻尼特性，结构振动一

旦被激起，便会持续很长时间，给 SSPS 上其他设备

的工作造成显著影响。由于 SSPS 在地影期每隔

24 h 就会进出地影一次，结构振幅可能会形成累加

的效果。同时，由于 SSPS 结构超大，采用压电振动

控制等传统小航天器振动控制方法很难达到预期的

控制效果，这为 SSPS 结构的振动控制带来了极大

的困难。

当梁进入地影时，不受太阳光压力和轨道控制

力矩的影响，结构仅受重力梯度力矩的作用，重力梯

度力矩引起的结构振动非常小，因此梁进入地影后，

可以近似看作自由振动。另一方面，当梁处于地影

外面时，在太阳光压力和集中式的姿态控制力共同

作用下产生了结构的变形，采用离子推进器时刻抵

消 SSPS 的太阳光压力。航天器在进出地影时刻，

太阳光压力和轨道控制力都会发生突变，导致结构

大幅振动。基于此结构振动机理，为了降低进出地

影时太阳光压消失或出现造成的结构振动，提出一

种使轨道控制力缓慢下降的控制方法，控制力可表

示为：

F =

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

FC，    过渡区外

FC
|| t - tE

TG
，    过渡区内

0，  地影内

（27）

式中  tE 为进出地影的时刻（对于进地影前，tE 为进

地影的时刻；对于出地影后，tE 为出地影的时刻），TG

为过渡区的时间长度，可以选为梁的最大振动周期，

这样可以避免控制力的突变。

为了验证本文提出的控制策略有效性，采用式

（27）作为控制力进行数值仿真，结果如图 7，8 所示。

由图 7 可以看出，采用了本文的控制策略后，点 B 在

进入地影后结构振幅小于 0.7 m，出地影后振幅小于

0.85 m，结构振幅比图 4 所示的 22 m 和 21 m 得到了

大幅降低。这得益于控制力的缓慢变化，如图 8 所

示，控制力在进入地影前缓慢变化到 0，在地影内控

制力保持为 0，出地影后缓慢变为 FC。在本文的控

制策略中，过渡区的时间长度 TG 的选择是达到控制

效果的关键，如果 TG 选择为其他值则无法达到此效

果。例如 TG 选为最大振动周期的一半，进出地影后

的结构振幅仍然比较大。值得注意的是，本文的控

制策略中并没有加入结构振动控制，而是仅通过轨

道控制力的调整就能达到较好的效果。后续研究可

以通过加入结构振动控制器，使进出地影后的小幅

结构振动缓慢衰减，避免下一次进出地影时出现结

构振幅的叠加。

5　结  论

本文针对超大型航天器结构，将其等效为柔性

梁，分析了其在进出地影时的结构振动特性，并提出

了一种抑制振动的控制策略。利用 ANCF 建立柔

性梁振动控制方程，并对其在太阳光压力和控制力

的共同作用下动力学响应进行了分析，研究发现：梁

在进出地影时，柔性梁结构会发生剧烈振动。为了

抑制振动，本文进一步修正了分析模型，建立了柔性

梁的准静态分析模型，提出了一种抑制柔性梁大幅

度振动的控制方法，即通过调整轨道控制力的方式

实现减小柔性梁的振动幅值。数值仿真结果表明：

通过设置过渡区，促使柔性梁结构控制力缓慢下降，

实现了振动幅值降低的目标。
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tics and Astronautics， Sun Yat⁃sen University， Shenzhen 518107， China； 3.State Key Laboratory of Structural Analysis for Indus⁃

trial Equipment， Dalian University of Technology， Dalian 116024， China； 4.Ministry of Industry and Information Technology 
Key Laboratory of Dynamics and Control of Complex Systems， Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China）

Abstract: In this paper， the problems of the vibration behavior and control of the large spatial structure， which is subjected to the 
solar radiation pressure and earth shadow， are investigated. The large spatial structure is modelled as a flexible beam. Based on the 
theory of the absolute nodal coordinate and taken solar radiation pressure and gravity gradient into account， the governing equation 
of the flexible beam is derived. As the numerical results illustrated， the earth shadow has great influence on the beam’s vibration 
amplitude. Hence， a quasi-static model has been developed， and the effectiveness of the quasi-static model has also been verified. 
In the light of the influence of the solar pressure and the earth shadow on the flexible beam’s large vibration， a new strategy has 
been proposed， by modulating the orbital control of the large spatial structure. The numerical results further validate the effective⁃
ness of the control strategy， and the vibration amplitude of the large spatial structure has been reduced under the earth shadow.

Key words: vibration control；large spatial structure；flexible beam；solar radiation pressure；earth shadow
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