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摘    要： 将太阳帆航天器所涉及的关键技术划分为4个方面：总体设计、轨道和姿态动力学与控制、太阳帆材料及其

性能、太阳帆折叠与展开。针对每项关键技术，基于对国外长期研究结果进行分析并阐述主要技术特征，梳理国内相关研

究进展，包括笔者与合作者的研究成果，分析存在的主要问题。根据上述分析，指出我国发展太阳帆航天器应该重视的若

干问题。
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0    引    言
太阳帆航天器通过阳光照射在大面积薄膜上的反

射光压获得飞行动力，可实现长时间、小推力的加速

飞行，对深空探测颇具吸引力。

美国、苏联、欧洲很早就启动了太阳帆航天器的

有关技术研究。例如，1999年，欧洲航天局（ESA）

和德国宇航中心（DLR）联合研制了边长为20 m的正

方形太阳帆模型，并进行了地面模拟展开试验；

2009年又进行了失重飞行条件下的太阳帆支撑桅杆模

拟展开试验。但这些研究进展并不顺利，多次在地面

或飞行搭载试验中出现问题，导致计划流产。

可喜的是，日本宇宙航空研究开发机构（JAXA）

坚持富有自身特色的研究计划，并取得了突破性进

展。2010年5月21日，JAXA利用H-2A运载火箭在种子

岛航天中心成功发射了太阳帆演示航天器IKAROS
（Interplanetary Kite-craft Accelerated by Radiation Of
the Sun），以自旋方式展开了图1所示边长为14 m、厚

度为7.5 μm的正方形太阳帆，通过太阳光压推动307 kg
的航天器加速飞行，于当年12月8日进入金星轨道，成

功实现了太阳帆航天器的星际飞行[1]。

此后不久，2011年1月20日，美国国家航空航天局

（NASA）研制的Nano Sail-D在搭载发射两个月后从

母星上弹出并成功展开。如图2所示，该太阳帆采用桅

杆支撑厚度仅为2.0 μm的正方形帆面，帆面展开面积

为9.29 m2，而展开过程仅耗时5 s[2]。

这两个验证项目的成功坚定了航天界发展太阳帆

航天器的信心，也使人们更加清晰地看到太阳帆航天

器具有如下鲜明特点和技术需求：

图 1    JAXA研制的IKAROS太阳帆[1]

Fig. 1    Solar sail IKAROS designed by JAXA[1]

图 2    NASA研制的Nano-Sail-D太阳帆[2]

Fig. 2    Nano-Sail-D designed by NASA[2]
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1）太阳帆进入太空后才能展开，故需要特殊的折

叠和展开技术；

2）太阳帆的面积大、重量轻、反射率高，故需要

特殊的材料制备与性能保障技术；

3）太阳帆通过太阳光压获得的推力大小和方向与

太阳帆到太阳的距离、太阳光入射角有关，由此引发

特殊的航天器轨道和姿态动力学问题，故需要相应的

控制技术；

4）太阳帆航天器是上述几项特殊技术的集成，故

需要相应的总体设计技术。

本文将按照4）、3）、2）、1）的顺序概述上述

关键技术的要点，介绍国内外研究进展，指出我国发

展太阳帆航天器应重视的若干问题。与该领域已有研

究综述所不同的是，本文的目的不是完整介绍已有研

究进展，而是介绍对上述关键技术的特征分析，梳理

国内研究现状和值得重视的问题，进而提出推进太阳

帆航天器发展的观点。在介绍关键技术时，将按照各

研究机构进行梳理，力求把握总体发展态势，避免过

度关注枝节。

1    总体设计技术

1.1    国外研究概述

由于JAXA研制的IKAROS太阳帆航天器取得了成

功，人们对其技术分析比较多[1, 3]。事实上，美国、俄罗

斯、欧洲在太阳帆航天器的总体方案和设计技术方面投

入了许多力量，IKAROS航天器的设计是集大成之作。

与常规航天器相比，太阳帆航天器具有若干特

点，在总体设计阶段需要重点关注这些特点所产生的

如下技术问题。

1）任务目标设计方面。在明确探测目标的同时，

需要研究采用太阳帆作为动力的必要性和可行性，以

及利用太阳帆可能实现的转移轨道、转移时间、悬浮

轨道、轨道周期等。

2）系统组成设计方面。在明确航天器平台、任务

载荷的前提下，需要研究确定航天器整体构型、各部

分重量；要根据太阳帆所提供的动力与太阳帆面积、

重量之间的约束关系，研究确定太阳帆的重量、可望

产生的动力；还要研究确定太阳帆构型、航天器质心

与太阳光压心之间的距离、轨道控制和姿态控制模

式。此外，需要结合太阳帆构型，为航天器有效载

荷、轨道和姿态测控、通信等分系统设计太阳能电

池、电能收集与分配系统。

3）飞行流程设计方面。根据对图3中的IKAROS
太阳帆航天器的分析可知，确定太阳帆展开前的准备

过程、展开过程、展开后的测控过程是研究的重点。

准备阶段从航天器与运载火箭分离、通过速率阻尼消

除分离扰动后开始，包括航天器姿态调整、捕获太

阳、形成对日定向巡航姿态；展开过程取决于太阳帆

的构型，本文5.1节将作详细阐述；展开后的测控过程

包括将太阳帆面与太阳光线的角度调整至设计角度，

测量太阳帆的工作状态、姿态控制、加速度增量等，

并根据实际扰动进行微调。完成上述过程之后，航天

器将依次进入地球逃逸轨道，星际航行轨道、捕获目

标轨道、环绕目标轨道等。

4）在总体设计中，除了关注上述特点并获得优化

设计，还要妥善协调各个分系统之间的矛盾，尤其是

太阳帆分系统、平台结构与机构分系统、轨道和姿态

控制等分系统之间的矛盾，力求全局最优。

图 3    IKAROS太阳帆航天器的飞行流程[1]

Fig. 3    Mission sequence of IKAROS[1]
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除了深空探测之外，太阳帆航天器拥有广阔的应

用前景，这导致其总体设计还包括更广泛的内容。例

如，对于给地球带来潜在威胁的小行星，可以利用太

阳帆航天器构造引力拖车，使小行星的轨道发生偏转[4]。

小行星的不规则形状导致其周围的引力场很复杂，此

时太阳帆航天器的轨道设计在总体设计中居突出地

位。研究表明，对于一颗直径为320 m的小行星，采用

总质量为2.5 t、太阳帆面积为1万 m2的航天器来实施引

力拖动，8年后可使小行星轨道偏移30 km；若要产生

更大的轨道偏移，则需要多个太阳帆航天器联合实施

引力拖动，由此引发太阳帆航天器编队方面的总体设

计问题。调整小行星轨道的另一思路是直接将太阳帆

与小行星相附着，这也导致新的总体设计问题[5]。

1.2    国内研究进展

我国在太阳帆航天器总体设计方面尚处于起步阶

段，航天领域的若干研究机构开展了太阳帆航天器方

案论证和初步分析工作。例如，上海宇航系统研究所

以水星探测为目标，进行了太阳帆航天器概念设计，

提出选用边长为150 m的4桅杆正方形太阳帆，确定航

天器总重量为250 kg，并对各分系统、飞行流程等进

行了分析[6]。又如，中国科学院空间科学中心以20年内

可飞行200 AU的星际探测器为目标，进行了太阳帆航

天器概念设计，其初步方案是采用边长为160 m的正方

形太阳帆，航天器总质量为280 kg，特征加速度小于

1 mm/s2[7]；该中心还分析了正方形太阳帆展开后的力

学特性，尤其是预紧力与太阳帆力学特性的关系[8]。再

如，中国空间技术研究院钱学森实验室开展了太阳帆

构型选择研究，对正方形、圆形、叶形三种太阳帆在

结构质量、转动惯量、光压力下的力学性能等方面进

行了分析对比，认为4桅杆支撑的正方形太阳帆具有支

撑方便、帆面简单、操控方便等优势[9]。

对于以深空探测为使命的太阳帆航天器，其总体

设计比近地轨道的卫星设计复杂得多，方案设计阶段

面临大量的数值仿真对比。我国航天研究机构在提出

太阳帆航天器总体方案的同时，开展了快速数值仿真

的研究，例如通过在卫星工具包（satellite tool kit，

STK）中施加由MATLAB语言编写的嵌入式脚本，实

现复杂航天任务方案的快速仿真[10]。

从上述研究看，我国在太阳帆航天器总体设计方

面的研究积累和经验仍很少。所开展的总体设计研究

尚处于方案论证阶段，个别方案得到了基于简化模型

的数值仿真支持，但多数方案的关键技术尚未获得充

分的数值仿真、物理或半物理仿真实验支撑。

2    轨道和姿态动力学与控制

2.1    国外研究概述

由于太阳帆接受的太阳光压力方向受到阳光方向

限制，导致太阳帆航天器的轨道为非开普勒轨道。例

如，当太阳帆的法线方向与太阳光方向的夹角保持不

变时，太阳帆航天器的轨道呈现螺旋状。人们较早研

究了太阳帆航天器从地球轨道到近日轨道的转移轨

道，包括如何实现2个日心圆轨道之间的时间最优转

移。人们还研究了太阳帆航天器进入日心轨道前如何

逃逸地球引力场的策略，包括从地球高轨逃逸地球引

力场的时间最优轨道，从地球低轨到月球轨道的转移

轨道等。若不考虑太阳帆的太阳方向角、角速度约束

等约束，将太阳光压力方向控制在沿轨道能量增加最

快的方向，则逃逸轨道无疑接近时间最优逃逸轨道。

除了上述非周期转移轨道，若忽略其它行星对太

阳帆航天器的引力，则太阳帆航天器在太阳光压力作

用下可实现悬浮在黄道面上方或下方的周期轨道，即

日心悬浮轨道。类似地，太阳帆航天器还能实现行星

悬浮轨道。例如，只考虑地球引力和太阳光压力的作

用，来实现地心悬浮轨道。

太阳帆航天器除了受到其它星体的引力之外，还

受到与太阳帆姿态有关的太阳光压力，故其姿态动力

学与控制研究对于任务实现极为重要[11-13]。目前，人们

提出的太阳帆构型主要有正方形、圆形、叶形三类，

均具有旋转对称性。因此，可通过自旋技术来控制太

阳帆姿态，但只能实现单轴稳定。若要实现三轴稳

定，则难度显著提升。因为太阳帆具有较大的转动惯

量和太阳光压扰动力矩，采用传统飞轮难以实现其姿

态控制，而采用喷气方法则需要大量的推进剂，受到

航天器重量限制。

已有研究表明，对太阳帆航天器姿态控制可采用

不消耗推进剂的节能方式[11]。例如，可通过调节任务

载荷位置来改变航天器质心与太阳光压心的相对位

置，进而改变太阳光压力矩；又如，可通过电机驱动

安装在中心基座上的控制杆角度、调节固定在正方形

太阳帆顶点处小帆的姿态等方式产生控制力矩；还可

以将这些策略相互组合。但上述方法只能控制姿态平

衡位置附近的扰动，当姿态远离平衡位置时，则需用

其它手段，如采用等离子推进方式进行姿态控制。学

者们详细讨论了不同姿态控制策略的实现方法，并通

过地球椭圆轨道上太阳帆姿态控制算例验证了各控制

策略的可行性[12-13]。

值得指出的是，IKAROS太阳帆航天器的姿态控

制非常巧妙：在太阳帆边缘处覆盖若干薄膜型液晶元

件，通过改变薄膜型液晶元件的接入电压，可使液晶
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元件对阳光的反射率及透射率发生变化，进而改变太

阳帆边缘受到的光压分布，产生所需的光压姿态控制

力矩[1, 3]。

2.2    国内研究进展

相对于太阳帆航天器的其它几项关键技术，国内

航天界对轨道和姿态动力学与控制的研究起步最早，

研究单位也最多，包括清华大学、哈尔滨工业大学、

中国科学院空间科学中心、北京航空航天大学、北京

理工大学等，其中前3个单位的研究结果较为丰富。

清华大学在国内率先研究太阳帆航天器的轨道和

姿态动力学，取得不少进展。早期研究包括：针对轨

道与姿态耦合情况，给出太阳帆航天器在轨道和姿态

相互耦合条件下的周期轨道稳定性条件；提出太阳帆

航天器编队飞行概念，研究了在控制能力范围内的直

线编队和圆形编队控制策略；研究了对多个太阳帆航

天器进行编队控制，在小行星附近的悬浮轨道上形成

一组引力拖车 [ 1 4 ]。近期研究包括：在轨道动力学方

面，提出沿逆向轨道逃离太阳引力场的可行域求解方

法、日心光压加速轨道的设计[15]；在轨道动力学控制

方面，分析了太阳帆航天器在地月拉格朗日L2点附近

的轨道动力学[16]，提出在小行星附近通过调节太阳帆

面的光反射率实现日–星旋转系的面外平衡[17]；在姿态

控制方面，研究通过调节自旋太阳帆质心沿着对称轴

的位置，实现姿态机动控制[18]。

哈尔滨工业大学在太阳帆航天器轨道和姿态动力

学控制中也取得若干进展。在轨道设计与控制方面，

以水星探测任务为背景，提出了水星太阳同步轨道的

初步设计方法 [ 1 9 ]，给出一种面内外轨道分段捕获策

略，使太阳帆航天器行星捕获终端轨道要素可同时满

足目标工作轨道的要求[20]；以地球–日地拉格朗日L1点
–金星及地球–金星–水星任务为例，对太阳帆多任务深

空探测轨道进行了全程优化设计，指出太阳帆推进相

比传统化学推进具有明显优势 [19]。在姿态控制方面，

对太阳帆航天器进行刚柔耦合动力学建模，针对质心/
压心偏差而致的常值干扰力矩，采用线性二次型调节

器（linear quadratic regulator，LQR）和最优PI控制进

行了太阳帆航天器姿态和振动控制器设计，可实现常

值干扰力矩作用下稳态无差的三轴姿态控制效果[21]。

中国科学院空间科学中心的已有研究侧重于太阳

帆航天器轨道设计。例如，从高斯（Gauss）形式的太

阳帆航天器密切轨道微分方程出发，以太阳极轨射电

成像仪计划为例，研究了轨道设计方法[22]；建立太阳

帆航天器在日心悬浮轨道上实现定点悬浮的条件，给

出了其转移轨道设计方案[23]；考虑太阳帆褶皱和鼓起

对光压模型的修正、地球遮挡等非理想因素，研究了

它们对太阳帆航天器逃逸轨道和逃逸时间的影响[24]。

从上述研究看，我国在太阳帆航天器轨道和姿态

动力学与控制研究方面，尚处于根据个别预研需求或

国外文献进行选题的阶段，已有的研究内容比较零

散；所开展的研究均属于方法研究和数值仿真，尚未

见有物理或半物理仿真实验。此外，已有研究所考虑

的非理想因素主要来自国外文献，研究的实效性尚需

全面验证。

3    太阳帆材料及其性能

3.1    国外研究概述

太阳帆一般采用厚度8 μm以下的PI超薄膜，其典

型代表是图4所示的JAXA为IKAROS航天器所研制的

ISAS-TPI®热塑性PI薄膜，其厚度为7.5 μm。该薄膜已

经过空间飞行验证，表现出良好的空间环境稳定性[25]。

目前，JAXA正在开展厚度为2～3 μm的ISAS-TPI®超

薄膜的研制，以便满足未来研制更大尺寸太阳帆的需

求。为了使太阳帆能高效反射阳光进而获得光压推

进，一般对PI薄膜镀铝，如图5所示。此外，还应对薄

膜进行工艺加强，防止折叠褶皱引起的破损等。

图 4    日本JAXA研制的ISAS-TPI®薄膜[25]

Fig. 4    ISAS-TPI membrane manufactured by JAXA[25]

图 5    太阳帆镀铝正面、未镀铝反面[1]

Fig. 5    Front/back side of the solar sail plated w/o aluminum[1]
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太阳帆材料不仅要有优良的力学性能，还要能经

受太空中的高低温变化和各种辐照[26-27]。NASA曾对太

阳帆候选材料进行电子辐照耐受性试验，发现美国杜

邦公司（Dupont）研制并镀铝的聚酰亚胺（PI）薄膜

在95 keV电子辐照能量和辐照总通量约为706 Mrad的
条件下性能无显著变化，而镀铝的聚酯薄膜Mylar则发

生显著变化。这表明PI薄膜比Mylar薄膜更适宜于制造

太阳帆[28]。模拟空间环境下的地面实验则表明，导致

PI薄膜力学性能退化的主要因素是原子氧，而紫外线

等是次要因素[29]。总体来看，PI薄膜具有良好的耐高

低温性能、耐辐照性能、力学性能、介电性能，是目

前制作太阳帆的最佳材料。2012年，PI薄膜的欧洲市

场价格约为每千克745美元，但宇航用高端品种对我国

禁售。

值得指出，不同牌号的PI薄膜性能有差异，各有

所长。例如，Dupont研制的Kapton薄膜和日本钟渊化

工公司（Kaneka）研制的Apical薄膜都属于芳族PI薄
膜，它们的空间环境稳定性好，耐紫外辐照和质子辐

照性能好，但材料拼接时需要使用胶黏剂，而胶黏剂

在太空中会出现性能下降的问题；JAXA研制的ISAS-
TPI则耐电子辐照性能好，能进行热封而免去胶黏，但

是玻璃化温度远低于Apical，机械性能也比Apical要差

些 [ 2 5 ]。因此，JAXA在IKAROS太阳帆上同时采用

Apical薄膜和ISAS-TPI®薄膜，对其进行了太空综合考

核[1]。

在研制太阳帆过程中，还需要根据不同的展开方

式选用恰当的支撑材料。对于支撑桅杆，目前多采用

碳纤维复合材料；对于自旋展开方式，则需要聚酰亚

胺类的绳索类材料。

3.2    国内研究进展

自IKAROS太阳帆航天器发射成功之后，我国学

者开始关注太阳帆材料研究，基于国外信息较为细致

地分析了太阳帆材料的选用[30-31]。与此同时，中国科学

院化学研究所与企业合作，研制出厚度为7.5～10 μm
的标准型PI超薄膜（基于均苯四甲酸二酐与二氨基二

苯醚），掌握了薄膜厚度控制技术 [32]。在此基础上，

已开展了上述材料的抗原子氧、耐质子辐照和电子辐

照等性能研究，但尚未实现批量化生产。

与此同时，北京卫星环境工程研究所等单位选用

来自国外的25 μm厚的均苯型PI薄膜，研究了其在空间

辐照环境下的性能演变。通过热重分析、X射线光电

子能谱（XPS）分析等微观测试手段，对空间近紫外

辐射环境下的薄膜力学性能演化与机理进行了研究[33]，

发现其抗拉强度和断裂伸长率均随着近紫外曝辐量增

加而先降低、后增加，然后趋于稳定；同时，通过钴

源辐照，研究了聚酰亚胺薄膜在γ射线辐照下的力学性

能退化规律[34]。

从上述研究看，我国在太阳帆材料方面的研究单

位很少，研究力量单薄，研究进展明显滞后于其它3项
关键技术，迫切需要开展研究院所、材料企业的协同

创新和产业化推进。

4    太阳帆折叠与展开

4.1    国外研究概述

太阳帆薄膜的厚度仅几微米，而面积则有数百平

方米，其折叠方式对太阳帆能否在太空中顺利展开具

有重要影响。对于方形太阳帆，国外学者提出以下3种
折叠方式：即1985年由Miura和Natori共同设计的

Miura-ori折叠方式[35]，2002年由Guest和Defocatiis基于

仿生学的单叶折叠结构提出的叶内折叠方式和叶外折

叠方式 [36]，分别如图6（a）、6（b）和6（c）所示。

JAXA研制IKAROS太阳帆时，采用了叶内折叠方式。

图 6    太阳帆薄膜的几种折叠方式[35-36]

Fig. 6    Folding patterns of the solar sail membrane[35-36]
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太阳帆的主要展开方式有2类：一类如图2所示，

靠4根桅杆展开并由其维持构型；另一类如图7所示，

靠自旋展开并由离心力维持构型；现分别进行介绍。

桅杆展开的第1种形式是刚性可卷曲桅杆：采用碳

纤维材料制作可卷曲桅杆，将其作为太阳帆薄膜的支

撑。航天器发射前，将桅杆卷曲后与折叠好的太阳帆

共同安放在容器中；进入太空展开时，先释放桅杆，

使其利用自身弹性缓慢地从容器中弹出；待其完全展

开后，启动电机驱动帆索，帆索绕过桅杆外端的滑

轮，将太阳帆薄膜从压缩状态缓慢拉出，直至太阳帆

面张紧为止。

桅杆展开的第2种形式是充气膨胀桅杆：采用碳纤

维增强复合材料制作可弯曲折叠的软管，将其作为太

阳帆薄膜的支撑。航天器发射前，将空瘪的桅杆和折

叠好的太阳帆共同安放在容器中；进入太空展开时，

通过对软管充气使其膨胀，在其膨胀展开的同时带动

薄膜展开；完成展开后对软管材料进行刚化处理，使

其在漏气条件下仍能维持太阳帆构型。

在这2种桅杆展开方式中，充气展开桅杆比刚性可

卷曲桅杆的重量轻许多，成为近年来国际航天界研究

的热点。例如，德国DLR设计并实现了采用4根充气膨

胀桅杆展开面积为200 m2的太阳帆。其中，充气膨胀

桅杆是壁厚小于10 μm的复合材料软管，长度达到

14 m。

航天结构自旋展开的概念已有50多年历史，美

国、俄罗斯已对大型航天结构自旋展开技术进行了多

年研究。1993年，俄罗斯在太空进行Znamya-2实验

时，用电机驱动和反作用飞轮配合，成功展开了一个

直径20 m、由6片扇面组成的反射器[37]；但此后尝试展

开更大直径的反射器未能获得成功。与相对刚硬的反

射器比，太阳帆自旋展开要困难得多。

2010年，JAXA研制的IKAROS太阳帆航天器首次

实现了大面积薄膜的太空展开。该太阳帆展开分为图7
所示的两个阶段[38]：第一阶段从太阳帆缓慢自旋开始

到逐渐加速，将太阳帆四个角上的集中质量甩出；第

二阶段解除薄膜限制，由集中质量产生的离心力将薄

膜展开。从上述展开过程看，太阳帆薄膜自旋展开的

难度比较大。例如，大面积薄膜容易发生过大的面外

运动而损坏，也容易发生整体螺旋缠绕，致使展开失败。

为了避免这些问题，JAXA曾尝试建立太阳帆薄膜结构

的动力学模型，通过数值仿真来把握其展开规律[38]。

由于薄膜结构经历大范围转动、大变形和褶皱的

相互耦合，其动力学模拟是非常困难的强非线性问

题。因此，各国航天机构在研制太阳帆过程中均进行

了大量展开试验。例如，NASA曾将边长为10 m和20 m
的正方形太阳帆分别置于Glenn研究中心的巨型热真空

罐中，进行了展开试验[39-40]。JAXA则进行了多次模拟

太空环境的太阳帆展开试验，包括2004年在120 km亚

轨道上进行的微重力环境下展开试验，2009年在40 km
高空用气球悬挂进行的稀薄空气中展开试验[41]。

以上2种展开方式各有利弊，表1从6个不同的角度

对它们进行了比较[3]。过去，航天界普遍认为自旋展开

技术复杂，但JAXA取得的成功令人们重新审视了这个

问题。

图 7    IKAROS太阳帆自旋展开过程分解[38]

Fig. 7    The first and second deployment processes of the IKAROS solar sail[38]
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4.2    国内研究进展

中国空间技术研究院钱学森实验室对太阳帆薄膜

的折叠方式进行了研究，在叶内折叠、叶外折叠方式

的基础上，提出了图6（d）所示的斜叶外折叠方式，

并用有限元法对叶内折叠、叶外折叠、斜叶外折叠的

展开过程分别进行力学分析，证明了斜叶外折叠方式

是较适合空间应用的折叠方式。如果增加折叠宽度，

将使太阳帆展开时的薄膜应力显著降低[42]。

哈尔滨工业大学致力于研究桅杆支撑的太阳帆结

构展开技术，设计了一种充气展开太阳帆，并研制了8 m ×
8 m的原理样机。该太阳帆由4根可充气桅杆、4个三角

形柔性薄膜，以及中心体所组成。充气桅杆初始时卷曲

折叠，固定端与中心体连接并可充气。薄膜帆面经Z形
折叠后分别紧密地卷曲缠绕在4根卷曲桅杆周围，折叠

收拢后包装在圆柱体内。在保持充气流量恒定的条件下，

4根卷曲桅杆由内压剥离层间的粘扣阻力，实现了有序

平稳展开；各桅杆的卷轴两端同步拉动柔性薄膜，完

全展开帆面。充气展开成型后，由4根纤维复合材料薄

壳增强条产生结构自支撑作用，提供结构刚度[43]。

北京理工大学致力于研究太阳帆自旋展开技术。

对于图7所示太阳帆自旋展开过程的第一阶段，将太阳

帆系统简化为4根端部系有集中质量的旋转绳索，通过

数值仿真得到绳索与中心毂轮法向的夹角与毂轮相对

转速的关系，为太阳帆结构设计与地面模拟试验提供

了参考[44]。对于图7所示太阳帆自旋展开过程的第二阶

段，提出一套基于绝对节点坐标描述（ANCF）的太

阳帆薄膜结构动力学建模和并行计算方法，可有效模

拟图8中的大面积薄膜经历大范围转动、大变形和褶皱

相互耦合的多柔体非线性动力学行为 [ 4 5 ]。在此基础

上，对图9中的IKAROS太阳帆展开过程的第二阶段进

行了数值模拟[46]，分析了薄膜材料的粘弹性阻尼特性

对太阳帆展开动力学特性的影响[47]。

表 1    两种太阳帆展开方式的对比

Table 1    The comparison of two types of deployable solar sails
类型 支撑杆展开 自旋展开

质量/面积比           比较大           比较小

姿态动力学           比较简单           要考虑薄膜柔性，较复杂

姿态控制           消耗燃料较少           消耗燃料较多

扰动扭矩           较大的太阳辐射压           可由自旋来平衡

姿态控制           反馈控制难度大           比较安全

展开难度           已经实现地面展开           已实现在轨展开

图 8    基于绝对节点坐标描述的六边形太阳帆自旋展开动力学模拟[45]

Fig. 8    Deployment simulation of a spinning solar sail with a hexagonal membrane via ANCF[45]

图 9    IKAROS太阳帆缩比模型自旋展开过程的第2阶段数值仿真[46]

Fig. 9    Deployment simulation of the second stage of the scaled IKAROS solar sail[46]
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在此基础上，北京理工大学研制了缩比的IKAROS
太阳帆模型和图10所示的自旋展开实验系统，在图11
所示的真空环境下进行了多种太阳帆缩比模型自旋展

开动力学试验，图12的试验结果与图9的数值模拟结果

定性吻合，并且提供了太阳帆自旋展开的动力学规

律，为研制大型太阳帆提供了有效的自旋展开动力学

建模和地面展开仿真技术[48]。

5    结束语

进入新世纪以来，航天界对太阳帆航天器日益重

视，仅EI Compendex数据库收录的论文就有1 630篇。

更为重要的是，2010年JAXA研制的太阳帆航天器IKAROS
成功实现太空飞行，将太阳帆航天器从梦想变为现

实，进一步激发了航天界对太阳帆航天器的研究热

情，仅关于IKAROS航天器技术特征分析等方面的论

文就多达上百篇。与此同时，航天界也在探索中认识

到太阳帆航天器发展所涉及的许多关键技术尚不成

熟，甚至是研究难题。例如，NASA曾启动Sunjammer
计划，研制展开面积达1 200 m2的太阳帆航天器，但研

究进展很不顺利，导致计划暂时中止。

我国航天界虽然密切关注美国、日本等国在太阳

帆航天器技术方面的发展，但真正起步研究的时间很

短。近年来，国家自然科学基金资助了10余项关于太

阳帆航天器的应用基础研究，包括太阳帆航天器的悬

浮拟周期轨道控制、考虑几何非线性的太阳帆轨道和

姿态控制、太阳帆自旋展开控制、太阳帆展开后残余

振动抑制、光压与力热多场耦合条件下的太阳帆薄膜

稳定性等方面的研究。迄今，我国发表的中文论文虽

有百余篇，但其中不少属于对国外技术发展的科普性

介绍，还有不少属于跟踪性研究。

在太阳帆航天器的几项关键技术中，我国航天界

的研究始于轨道和姿态控制，但主要是理论分析和数

值仿真。近年来，虽然已在国际航天主流期刊持续发

表论文，但尚未见有物理或半物理仿真实验。近年

来，部分高校和研究机构开始研究太阳帆薄膜材料制

备、薄膜折叠和展开技术，已取得若干阶段性进展，

但尚未进行充分的实验验证，距离工程化有较大距

离。若干航天研究院所已开始关注太阳帆航天器的总

体方案，在消化国外技术基础上提出了一些概念设

计，但数值仿真等后继工作不够充分。从总体上看，

上述研究大多属于跟踪性研究，研究成果的创新性不

足。

作者认为，JAXA长期坚持富有本国特色的研究，

仅用15亿日元（约合人民币1亿元）经费就完成了

IKAROS太阳帆航天器的研制任务，其成功经验值得

借鉴。分析IKAROS航天器的技术特点，可将JAXA的

成功经验归纳为以下三点：

1）勇于技术创新。例如，JAXA在美国、欧洲均

研制桅杆展开太阳帆的同时，敢于走自己的路，提出

并成功实现了太阳帆自旋展开技术。

2）重视技术基础。例如，JAXA高度重视对薄膜

图 10    IKAROS太阳帆缩比模型自旋展开实验系统[48]

Fig. 10    The spinning deployment experiment of the
scaled IKAROS solar sail[48]

图 11    真空罐及自旋装置[48]

Fig. 11    The vacuum tank and spinning device[48]

图 12    IKAROS太阳帆缩比模型的自旋展开实验结果[48]

Fig. 12    The experimental deployment process of the
scaled IKAROS solar sail[48]
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材料的技术攻关，通过国际合作攻克了PI薄膜的制备

技术，自行研制了优质的ISAS-TPI®热塑性PI薄膜。

3）重视初样验证。例如，JAXA为了确保IKAROS
太阳帆在太空成功展开，在初样研究阶段多次在高

空、亚轨道上模拟太空环境进行自旋展开试验，积累

了重要的试验数据和丰富的试验经验。

因此，我国航天界要走自主创新和协同创新之

路，才能在太阳帆航天器研究中有所作为。建议由航

天研究院所提出可能的目标任务，相关高校、研究机

构围绕太阳帆材料制备、帆面折叠和展开、航天器轨

道和姿态动力学控制等关键技术开展更有针对性的一

体化研究，通过相互合作，通过关键技术的突破来催

生创新性的总体设计，将富有中国特色的太阳帆航天

器送入深空。
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Key Technologies of Solar Sail Spacecraft

HU Haiyan
（MOE Key Lab of Dynamics and Control of Flight Vehicles，School of Aerospace Engineering，

Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China）

Abstract：This article surveys the key technologies of solar sail spacecraft in the following four aspects，the global design，

the orbit and altitude controls，the solar sail materials and their properties，and the folding and deployment of solar sails. For each

aspect，the article summarizes the major contents and features according to the previous studies abroad and presents the recent

advances in China，including the recent studies of the author’s laboratory. Based on the successful achievements and detailed

analysis on open problems，the article addresses some important issues，which will receive more attention when China develops

solar sail spacecraft.
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