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空间薄膜天线变形/姿态耦合动力学与控制
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摘要：针对空间薄膜天线自旋过程中柔性体多尺度耦合动力学建模与控制难题，提出了一种薄膜

天线混合建模与姿态解耦控制策略。采用绝对节点坐标法的薄板单元与圆截面梁单元建立了薄膜-空

心撑杆混合单元动力学模型。引入薄膜非线性本构描述薄膜天线作动过程中张紧-松弛状态的变化。
利用绝对节点坐标法可以同时描述柔性体变形与刚体转动的特性，对选定节点的位置向量梯度矩阵进

行极化分解，解算出薄膜天线姿态信息并在此基础上施加比例-微分力矩控制。仿真结果表明，提出的

动力学建模与控制方法可以有效地实现薄膜天线姿态跟踪误差渐进收敛。
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 Deformation/Attitude Coupling Dynamics and Control of Space 

Membrane Antennas
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Abstract： Aiming to address the challenging issues of multiscale coupled dynamics modeling and con⁃
trol for flexible bodies during the spin deployment of space membrane antennas， a hybrid modeling ap⁃
proach and attitude decoupling control strategy was proposed herein.  A hybrid element dynamic model inte⁃
grating membrane and hollow support rods was developed using thin plate elements and circular cross-
section beam elements based on ANCF.  Nonlinear constitutive relations were introduced to characterize 
the tensioned-relaxed state transitions of space membrane antennas during deployment.  By leveraging 
ANCF 􀆳s capability to describe flexible body deformation and rigid body rotation simultaneously， polar de⁃
composition was performed on the gradient matrices of selected nodal position vectors to extract attitude in⁃
formation.  A proportional-derivative （PD） torque control scheme was subsequently implemented based on 
the derived posture parameters.  Simulation results demonstrate that the proposed dynamics modeling and 
control methodologies may achieve asymptotic convergence of attitude tracking errors effectively.

Key words： space membrane antenna； deformation/attitude coupling； absolute nodal coordinate for⁃
mulation （ANCF）； dynamics of flexible multibody system

0 引言

近年来，可展开空间结构技术快速发展，尤其

在大功率空间发电、天基遥感等重大应用需求牵

引下，空间可展开结构正呈现出大型化、轻量化、

高精度等发展趋势［1］。薄膜结构作为一种新型大

型可展开结构，具有轻质、易折展等明显优点，被

广泛应用于合成孔径雷达、可展开天线、太阳帆等

各种空间装备与结构中。然而，薄膜结构本身弯

曲刚度很小，易产生折痕和褶皱问题，从而影响薄

膜的形面精度，进一步影响其结构和功能特性［2］。

通过深入研究薄膜天线的材料、结构及性能优化，

可以进一步提高其效率和可靠性，推动航空通信

技术的创新与发展，为未来智能社会的构建提供

强有力的技术支持。

薄膜天线结构近年来成为空间可展开领域的

研究热点。在平面薄膜天线研究中，美国喷气式

推进实验室（Jet Propulsion Lab， JPL）团队［3-4］在

2002 年提出了具有矩形框架的“电影屏幕”式膜

阵列天线的概念，而后于 2008 年开发的 2.2 m×
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2.2 m 天线［5］虽实现了 0.17 mm 表面平整度，但没

有考虑极薄的膜在张力下易发生屈曲的几何不稳

定性与非线性屈曲模态问题。加拿大航天局（Ca⁃
nadian Space Agency， CSA）［6-7］在 2007 年开发了

三 层 膜 合 成 孔 径 雷 达（synthetic aperture radar， 
SAR）天线。2008 年德国航空航天中心［8-9］开发的

基于可卷曲的碳纤维增强聚合物桁架的可展开结

构虽解决了宏观展开问题，但未建立膜面与支撑

结构的刚柔耦合动力学模型。国内，肖薇薇等［10］

通过 ABAQUS 壳单元分析褶皱特性时，受限于

线性应变假设，难以捕捉大变形区域的非线性应

变分布。胥小勇等［11］设计了薄膜在收换卷时的张

力控制系统。操安博等［12］针对空间薄膜结构高精

度设计中粘接缝二维模型缺失的问题，开展了空

间薄膜结构粘接缝模型的建立与验证工作。荣吉

利等［13］采用隐式非线性求解器 SAMCEF 分析太

阳翼，使用膜单元模拟翼面，对其展开过程进行动

力学分析。陈金铎等［14］描述了薄膜结构大变形、
耦合光压力与热载荷，构建 10 μm 量级薄膜非线

性动力学主控方程，并对其变形特征进行分析。
上述针对薄膜的研究大都会面临柔性体大变形的

几何问题以及材料的弯曲或拉伸过程中刚度矩阵

的变化等非线性问题。
1996 年 SHABANA［15］提出的绝对节点坐标

法（absolute nodal coordinate formulation， ANCF）
可统一描述柔性体的刚体运动与弹性变形，特别

适用于薄膜天线的大变形、大转动及非线性动力

学问题。国内学者应用 ANCF 方法对薄膜类结构

进行了深入研究。赵将等［16］对简化的“IKAROS”
太阳帆薄膜采用 ANCF 描述的三角形薄板单元进

行建模并展开动力学分析；LIU 等［17］提出了 AN⁃
CF 梯度缺失薄壳单元和 ANCF 膜单元；薛鹏聪

等［18］整合张力场和不同模量弹性理论，提出了一

种考虑不同模量的 ANCF 薄膜单元计算方法，对
大型帆膜结构的设计有理论指导意义。

航天器姿态控制一直是一个需要不断深入研

究的课题。支敬德等［19］对原有的滑模控制律进行

改进，设计了一种模糊滑模控制律，采用双曲正切

函数代替原本的符号函数，并引入模糊控制对切

换增益进行实时调整，可以有效抑制抖振。尹一

蓁等［20］针对薄膜航天器姿态控制问题，考虑大气

扰动、飞轮摩擦力矩、转动惯量变化等因素，提出

了一种基于非线性变结构滑模控制器的姿态机动

控制方法。殷春武［21］对现有的线性和非线性控制

器设计方法进行了详细的综述，综合分析了现有

姿态控制器的特点和应用情况。上述控制方法中

的动力学模型大部分基于传统的小变形理论，目
前基于 ANCF 建模的大变形结构的控制方法研

究较少。LIU 等［22］针对基于 ANCF 梁单元建模

的柔性机械臂控制，提出了两步优化策略来规划

机械手的运动。
区别于现有的只考虑单一柔性梁或板结构，

本文基于 ANCF 建模方法，整合薄膜单元与三维

圆截面梁单元，提出了薄膜-撑杆混合单元建模方

法，以实现空间薄膜天线结构的动力学模型的构

建。此外，区别于现有的含中心刚体的刚柔耦合

航天器，以中心刚体的位姿作为被控对象，本文提

出了不含中心刚体的基于极化分解的柔性体结构

位姿求解方法。最后采用简单成熟的 PD 控制方

法验证求解薄膜姿态的动力学位姿的正确性和控

制的有效性。

1 运动学描述

1.1　薄板单元

全参数的绝对节点坐标有限单元都可视作实

体，只是根据其不同方向描述变形能力要求采用

不同阶次的插值多项式。如，MIKKOLA 等［23］提

出的含有 48 自由度的厚板单元，就是在长、宽方

向采用三次插值，而在厚度方向采用一次插值。
而 DUFVA 等［24］指出，当建模对象的厚度很小时，
采用全参数板单元会带来截面闭锁和数值效率下

降的问题，并提出了一种基于 Kirchhoff-Love板壳

理论的 36 自由度绝对节点坐标薄板单元，其每个

节点只保留位置向量 r和长、宽两个方向的梯度向

量 rx、ry 作为节点坐标，如图 1 所示。薄板单元上

任意一点的全局位置矢量在全局坐标系下定义为

r= S ( x，y ) e （1）
式中：r为板上任意一点的全局位置矢量；( x，y )为单元物

质坐标；S为形函数矩阵；e为节点坐标矢量。

图 1　ANCF薄板单元描述

Fig.1　Description of ANCF thin plate element

可以看出，单元形函数已不再含有厚度方向

物质坐标。单元采用中间面的 4 个角点作为单元

节点。每个节点 j的坐标 e j 为
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e j = ( r T
j ，

∂r T
j

∂x
，

∂r T
j

∂y
)T  j = 1，2，3，4 （2）

式中：r j 为节点 j 的全局位置向量；∂r j/∂x、∂r j/∂y 为节点 j

的位置向量梯度。

板单元的节点坐标向量如下：
e= ( eT

1，eT
2，eT

3，eT
4，)T （3）

单元形函数矩阵 S表示如下：
S= [S1 I    S2 I    …    S11 I    S12 I ] （4）

式中：I为维数为 3×3 的单位矩阵；形函数的具体形式见

文献［24］。
薄板单元的质量矩阵表达式为

M=∫
V

ρSTSdV （5）

其中，M为薄板单元的常值质量阵；ρ 为单元密

度；V 为薄板单元体积。应用薄板变形模式假设，
体积分可以转化为单元中面上的积分，即 dV =
t1 dS，t1为单元厚度，S 为单元中面上面积。
1.2　圆截面梁单元

本节阐述的以绝对节点坐标法为基础的圆截

面梁单元是在三维矩形截面梁单元［25］的基础上改

进得到的。其单元的位移场表示可参考三维矩形

梁单元，用与物质坐标 ( x，y，z ) 有关的多项式来

表示，在 x 方向是三次的，在 y、z 方向是线性的。

圆截面梁单元的位移场离散方式表示如下：
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úa0 + a1 x + a2 y + a3 z + a4 xy +
    a5 xz + a6 x2 + a7 x3

b0 + b1 x + b2 y + b3 z + b4 xy +
    b5 xz + b6 x2 + b7 x3

c0 + c1 x + c2 y + c3 z + c4 xy +
    c5 xz + c6 x2 + c7 x3

（6）

式中，a0、a1、…、c6、c7 均为位移插值函数的多项式系数。。

图 2 所示为本节所研究的二节点圆截面梁单

元，点 A、B 是单元的两个节点，每个节点由 12 个

广义坐标定义，每个单元由 24 个广义坐标定义，
节点和单元的广义坐标用矢量形式表示如下：

ü
ý
þ

e i = ( rT，r T
，x，r T

，y，r T
，z )T

i         i = A，B

e= ( eT
A，eT

B )T
（7）

其中，r，x，r，y，r，z 分别为对梁轴线方向和横截面的

两个方向的梯度向量。单元内任意一点的位置可

以用绝对节点法表示为

r= S ( x，y，z ) e （8）

单元的形函数矩阵 S可由插值多项式和节点坐标

推导：
S= [S1 I S2 I S3 I S4 I S5 I S6 I S7 I S8 I ]    （9）

式中：I为维度是 3×3 的单位矩阵。

本节所阐述的圆截面梁单元的质量阵如式

（5）所示。圆截面梁单元与三维矩形截面梁单元

的不同之处在于对其体积积分时横截面的积分方

式构造为高斯-切比雪夫积分［26］。圆截面梁单元的

轴向积分独立于横截面积分，体积积分方式如下：

I =∫
m 1

n1 ∫
A

f ( ξ，η，ζ ) dAdx ≈ ∑
i

w ( i )∫
A

f ( ξ ( i )，η，ζ ) dA ⋅

l = ∑
i

w ( i )∫
a

b∫
c ( η )

d ( η )

h ( η，ξ ) dηdζ （10）

式中：w ( i ) 为高斯积分的权重；( η，ξ，ζ ) 为量纲一物质坐

标；l 为圆截面梁的长度；m 1、n1 为轴线方向积分上下限；

a、b、c ( η )、d ( η )分别为横截面的范围；A 为横截面的面积。

对于空心圆管，只需将横截面面积的积分范

围更改为

A = {( η，ζ )，( R 1 /R 2 )2 ≤ η2 + ζ 2 ≤ 1 } （11）
式中：R 1 为圆环的内径；R 2 为圆环的外径。

空 心 圆 环 的 高 斯 -切 比 雪 夫 积 分 方 式 详 见 文

献［26］。

2 薄膜本构

通常，薄板单元的应变能［24］可分为两部分：

U = U mid + U b = 1
2 ∫

V
( εT E ε ε+ κT E κκ ) dV （12）

式中：U mid 为壳单元面内变形应变能；U b 为面外弯曲变形

应变能；ε为描述壳单元面内变形的应变张量；；E ε 为与面

内变形有关的弹性系数矩阵；κ为描述壳单元面外弯曲的

应变张量；E κ 为与面外弯曲相关的弹性系数矩阵。

2006 年，MIYAZAKI［27］提出了各向同性膜的

褶皱等状态判定准则及修正后的主应力和弹性矩

阵。本节通过整合薄膜褶皱模型与 ANCF 薄板

单元来对薄膜进行离散。由于薄膜抗弯刚度很

小，因此弯曲刚度可以忽略不计。在各向同性材

料的本构关系中，第二类皮奥拉-基尔霍夫应力张

量对应的主应力 τ与格林-拉格朗日应变张量对

应的主应变 γ之间的关系可表示为

τ= Γγ （13）

τ= é
ë
êêêê ù

û
úúúúσ1

σ2
  γ=

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úγ1

γ2
（14）

式中：Γ为弹性矩阵［27］；σ1 为最大主应力；σ2 为最小主应

力；γ1、γ2 为最大最小主应变。

图 2　ANCF圆截面梁单元描述

Fig.2　Description of ANCF Circular Cross-Section 
Beam Element
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薄膜单元中的格林-拉格朗日应变张量可以

改造为 ANCF 薄板中的应变张量 ε：
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úγ1

γ2
= ε11 + ε22

2 ± ( ε11 - ε22

2 )2 +( 2ε12

2 )2 （15）

ü

ý

þ

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ε11 = 1
2 ( rx

T rx - 1 )= 1
2 [( Sxe )T ( Sxe )- 1 ]

ε22 = 1
2 ( ry

T ry - 1 )= 1
2 [( S ye )T ( S ye )- 1 ]

ε12 = 1
2 rx

T ry

（16）

修正后的主应力矢量和弹性矩阵如下：

τ͂= é
ë
êêêê ù

û
úúúúσ͂1

σ͂2
= Γ͂γ （17）

Γ͂= E
1 - k1 k2 υ2

é
ë
êêêê ù

û
úúúúk1 k1 k2 υ

k1 k2 υ k2
（18）

式中：k1、k2 为松弛度和褶皱度；E 为薄膜的弹性模量；υ 为

泊松比。

定义两个参数 f1、f2 来表示褶皱判据：
ü
ý
þ

f1 = γ2 + υγ1

f2 = γ1 + u1 υγ2
（19）

薄膜的张紧、褶皱、松弛三种应力状态由如下判定

准则决定：
ü

ý

þ

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

f1 ≥ 0 ⇒ 张紧 ( k1，k2 )= ( 1，1 )
f1 < 0且f2 > 0 ⇒ 褶皱 ( k1，k2 )= ( u1，1 )
f2 ≤ 0 ⇒ 松弛 ( k1，k2 )= ( u1，u2 )

（20）

式中：参数 u1、u2 为接近于零的特定数值，本文中 u1 =

u2 = 1
35 × 10-8。

薄膜单元的应变能表示为

U mem =∫V

∂ [ γ1 γ2 ]
∂e Γ͂

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úγ1

γ2
dV （21）

弹性力可表示为

F mem = ∂U mem

∂e （22）

弹性力雅可比公式表示为

J mem = ∂F mem

∂e = ∂2U mem

∂e2 =

∫V

∂2 [ γ1 γ2 ]
∂e2 Γ͂

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úγ1

γ2
dV +∫V

∂ [ γ1 γ2 ]
∂e Γ͂

∂
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úγ1

γ2

∂e dV

（23）

3 薄膜天线建模与结果讨论

将薄膜式天线结构简化为薄膜-撑杆混合模

型，如图 3 所示。OXYZ 为全局坐标系，Puvw 为

以模型中心 P 为原点的固定坐标系。
薄膜采用 ANCF 薄板单元建模，应力应变的

本构关系采用第 2 节描述的薄膜本构关系构造；
两根撑杆采用中空圆截面梁单元建模，交叉布置

于方形薄膜的对角线处，对薄膜起到支撑作用。

薄膜和撑杆之间在 A、B、C、D 这 4 个节点处及薄

膜中心单元 E、F、G、H 这 4 个节点处的相对位置

采用耦合约束，添加约束方程，即 eB
i - eP

j = 0，eB
i

代表梁单元节点 i的位置向量，eP
j 代表薄膜单元节

点 j的位置向量，薄膜单元的中心点 P 采用球铰约

束。薄膜-撑杆混合模型的物理参数和材料参数

如表 1 所示。

3.1　薄膜天线下摆算例

如图 4 所示，薄膜-撑杆混合模型一个角点采

用球铰约束，对角点为监测点，在微重力 g=1 m/s2

作用下摆动。采用商业软件 ANSYS 与本文提出

的方法进行验证，薄膜采用 shell181 单元离散，离
散网格为 42×42，撑杆采用 beam188 单元，每根

撑杆单元个数为 200，仿真时间为 2 s。撑杆划分

不同单元的仿真结果如图 5~图 7 所示，其中，2×
2-4 代表薄膜结构采用 2×2 ANCF 薄板单元离

散，每个撑杆采用 4 个 ANCF 梁单元离散，其他同

理。随着 ANCF 薄板单元和梁单元的增加，位移

逐渐趋于收敛，而且与商业软件结果相比，整体结

果吻合较好，误差不超过 0.02 m。
3.2　薄膜天线机动控制研究

在以往的文献中，研究人员引入绝对节点坐

标参考节点描述航天器结构中的刚体，可以建立

刚柔耦合模型并选取和定义刚体转动。通过前文

的建模过程不难看出，薄膜天线是一个大型柔性

图 3　薄膜天线模型

Fig.3　Simplified modeling of membrane antenna

表 1　薄膜-撑杆混合模型参数

Tab.1　Parameters of the film-beam hybrid model

参数

薄膜长度 W/m
薄膜宽度 L/m
薄膜厚度 t1/m

圆截面梁截面壁厚 t2/m
圆截面梁外径 R/m

薄膜密度 ρ1/（kg∙m-3）

薄膜弹性模量 E1/GPa
薄膜及撑杆泊松比

撑杆密度 ρ2/（kg∙m-3）

撑杆弹性模量 E2/GPa

数值

2.1
2.1

2×10-5

5×10-4

0.02

1400

2.3
0.3

1560

100
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结构，在对其进行主动控制时，如何选取表征其姿

态的角度是一个难题。绝对节点坐标法的优势在

于其描述的柔性体上任意一点的位置向量梯度矩

阵同时包含刚体转动和柔性体变形信息，通过极

化分解的方法即可实现解耦。根据极化分解定

理，任一非奇异矩阵均可以分解为一个正交矩阵

和一个对称矩阵相乘的形式，具体形式如下：
J R = RU （24）

式中：JR 为柔性体上任意点的位置向量梯度矩阵；U为对

称正定的拉伸矩阵；R为正交的转动矩阵。

在本研究中，选择薄膜天线中心点处位置向

量梯度矩阵作极化分解，用得到的旋转变化矩阵R

表征薄膜天线整体转动。该过程可以视作模型由

参考构型分别绕自身 Puvw 坐标系依次旋转合成：
R= Rw ( γ ) ⋅R v ( β ) ⋅R u ( θ ) （25）

式中：R u ( θ )表示绕原始 u 轴旋转角度 θ；R v ( β )表示绕原

始 v 轴旋转角度 β；Rw ( γ )表示绕原始 w 轴旋转角度 γ。

PD 控制方法是工程上最常用的简单且有效

的控制方法，PD 控制数学模型简单，具有响应快

速、抗干扰能力强的特点，因此，将旋转矩阵转换

成欧拉角后，利用目标角度和当前角度的差值，采
用 PD 控制方法对模型姿态进行调整。

设置两种自旋工况验证模型及控制算法的有

效性，即分别对模型中心点 P 施加使模型绕着固

定轴 w 轴及 u 轴旋转的驱动力矩，力矩大小采用

PD 反馈控制实时调整，仿真时间为 40 s，在 Puvw
坐标系下模型整体相对于三个轴的目标旋转角度

如表 2 所示。薄膜的网格划分结构为 3×3（长×
宽），每根圆截面梁撑杆含有 6 个单元。

模型整体的旋转角度检测点为薄膜中心点

P。采用基于广义 α 的系统主动控制算法进行求

解，算法流程如图 8 所示。
图 8 中，t0、tp分别为动力学仿真的开始和结束

时间；an 为中间类加速度变量；ttol 为算法收敛阈

值。在动力学求解部分，G 1 是力向量的残差；β 是

广义 α 求解参数；β '是另一个用来表示伪加速度

和速度之间关系的广义 α 的计算参数；h 是时间

步长；M是系统质量矩阵  ；J是力雅可比矩阵；Δq k
n

对应节点坐标的增量；Q e 为系统的弹性力；Q ext 为

恒定外力；Q c ( t )为引入的经过 PD 控制的时变外

力；D 0 为模型整体在 Puvw 坐标系下相对于三个

轴的初始旋转角度（0°，0°，0°）；D n 为经过 PD 控制

后返回的模型实时旋转角度。
图 9~ 图 12 所示为工况 1 的仿真结果。其

中，图 9 为薄膜天线模型经 PD 控制绕自身 w 轴自

旋稳定过程中不同时刻的构型图，薄膜的不同颜

色变化表示薄膜张紧、褶皱、松弛三种应力状态的

表  2　模型的目标旋转角度

Tab.2　The target rigid body rotation angle of the model

类型

工况 1
工况 2

旋转角度

（0°，0°，8°）
（8°，0°，0°）

图 4　薄膜天线下摆模型

Fig.4　Swing model of membrane antenna

图 5　撑杆划分 4个单元结果对比

Fig.5　The comparative results of dividing beam into 
4 elements

图 6　撑杆划分 6个单元结果对比

Fig.6　The comparative results of dividing beam into 
6 elements

图 7　撑杆划分 8个单元结果对比

Fig.7　The comparative results of dividing beam into 
8 elements
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变化。图 10 为模型绕 u、v、w 三个轴旋转角度的

变化曲线。图 11 为模型在 w 轴方向的控制力矩

变化曲线。图 12 为模型绕自身 w 轴自旋过程中，

点 A 在全局坐标系下沿着 X 轴方向及 Y 轴方向的

位移变化曲线。工况 1 的仿真结果表明，薄膜天

线整体做平面内转动时表现出了较好的刚度和控

制效果，收敛后角度误差小于 0.2%。

图 13~图 15 所示为工况 2 的仿真结果。其

中，图 13 为模型绕自身 u 轴自旋稳定过程中不同

时刻的构型图，图 14 为模型绕 u、v、w 三个轴旋转

角度的变化曲线，图 15 为模型绕 u 轴自旋过程中，

点 A 在全局坐标系下的位移变化曲线。结果表

明，当施加平面外的驱动力矩后，薄膜天线由于整

体结构平面外抗弯刚度相对较弱，出现了一定程

度的振动，但角度控制误差依旧不超过 2.5%。两

种不同工况的仿真结果均验证了本文提出的薄膜

天线混合单元建模、变形/姿态耦合动力学和控制

方法的有效性。

图 9　绕 w轴自旋过程构型图

Fig.9　Configuration diagram of the spin process 
around the w-axis

图 10　模型旋转角度变化

Fig.10　The angle change of the rigid body rotation part 
for the model

图 11　w轴方向控制力矩

Fig.11　Control torque of w axis direction

图 12　点 A在全局坐标系下的位移变化

Fig12　Change in displacement of point A
图 8　基于广义 α的系统主动控制求解算法

Fig.8　Algorithm for solving system active control 
problems based on generalized α approach

图 13　绕 u轴自旋过程构型

Fig.13　Configuration of the spin process around 
the u-axis
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4 结束语

本文建立了一种基于绝对节点坐标法混合单

元的空间薄膜天线柔性体变形/姿态耦合动力学

与控制模型。其中，薄膜本体采用薄板单元离散

并引入薄膜本构描述其张紧-松弛的状态分布，而
交叉撑杆则采用空心圆截面梁单元进行建模。二

者通过节点自由度耦合的方式进行组装。选取薄

膜天线中心节点对其位置向量梯度矩阵进行极化

分解，获取其解耦的柔性变形/刚体转动信息，从

而解算出欧拉角描述的薄膜天线整体姿态，最终

实现基于 PD 控制的天线角度调整。但是因为弹

性力及其雅可比矩阵高度非线性，整体计算效率

较低，不适用于高精度实时控制的场景。本文提

出的方法可为以空间薄膜天线为代表的大型柔性

航天器的主动控制提供参考。
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