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摘要 针对航天器大柔性附件在运行过程中产生热致振动与逃逸时间的现象,构建了考虑热效应影响的大

柔性厚板结构的运动-约束动力学模型,考察了板厚、板长、太阳辐射流入射角度对逃逸时间的影响.本文

在太阳辐射热流均匀照射在板的表面并沿厚度方向传递的假设下,结合连续介质力学相关理论,构建了考

虑热效应的柔性板单元的弹性力表达式.基于绝对节点坐标方法与 Mindlin板理论,结合拉格朗日乘子法,

建立了大柔性厚板的运动-约束动力学模型,对其动力学响应进行了求解.在此基础上,利用数值仿真方

式,分析了板厚、板长、太阳辐射热流入射角度等因素对热致振动中的逃逸现象的影响规律.经过数值分析,

发现逃逸时间的长度与热流强度成反比,与结构的尺寸参数(包括长度、宽度、厚度)成正比.其中,长度和厚

度参数的变化对逃逸时间的影响尤为显著.
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Abstract Aiming
 

at
 

the
 

phenomenon
 

of
 

thermal-induced
 

vibrations
 

and
 

escape
 

times
 

in
 

the
 

operation
 

of
 

large
 

flexible
 

appendages
 

on
 

spacecraft,
 

and
 

constructs
 

a
 

dynamic
 

model
 

with
 

constraints
 

considering
 

the
 

influence
 

of
 

thermal
 

effects
 

on
 

the
 

large
 

flexible
 

thick
 

plate
 

structures.
 

The
 

study
 

investigates
 

the
 

effects
 

of
 

plate
 

thickness,
 

plate
 

length,
 

and
 

solar
 

radiation
 

incident
 

angle
 

on
 

the
 

escape
 

time.
 

This
 

paper
 

as-
sumes

 

that
 

the
 

solar
 

radiant
 

thermal
 

load
 

uniformly
 

loaded
 

at
 

the
 

surface
 

of
 

the
 

plate
 

and
 

only
 

transfers
 

in
 

the
 

thickness
 

direction,
 

combine
 

with
 

theories
 

of
 

continuum
 

mechanics,
 

establish
 

the
 

expression
 

for
 

the
 

elastic
 

force
 

of
 

a
 

flexible
 

plate
 

element
 

which
 

considering
 

the
 

thermal
 

effect.
 

Based
 

on
 

the
 

ANCF
 

and
 

Mindlin
 

plate
 

theory,
 

combine
 

with
 

the
 

Lagrange
 

multiplier
 

method,
 

build
 

the
 

dynamic
 

model
 

of
 

the
 

large
 

flexible
 

thick
 

plate
 

which
 

constraint
 

are
 

obtained,
 

and
 

itsdynamic
 

response
 

is
 

solved.
 

On
 

this
 

basis,
 

using
 

numerical
 

simulation,
 

the
 

influence
 

of
 

factors
 

such
 

as
 

plate,
 

plate
 

length,
 

and
 

solar
 

radiation
 

inci-
dent

 

angle
 

on
 

the
 

escape
 

phenomenon
 

in
 

thermal-induced
 

vibrations
 

is
 

analyzed.
 

The
 

numerical
 

analysis
 

reveals
 

that
 

the
 

escape
 

time
 

is
 

inversely
 

proportional
 

to
 

the
 

heat
 

flow
 

intensity
 

but
 

directly
 

proportional
 

to
 

the
 

structural
 

dimensional
 

parameters
 

(including
 

length,
 

width,
 

and
 

thickness).
 

Among
 

these,
 

varia-
tions

 

in
 

the
 

length
 

and
 

thickness
 

parameters
 

exhibit
 

a
 

particularly
 

significant
 

impact
 

on
 

the
 

escape
 

time.
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引言
  

随着科技的发展,我国需要不断推动航天技术

的创新,以提高航天器的性能和可靠性.其中天线、

蜂窝板和大尺寸伸展臂等大柔性可展开结构凭借

其质量轻、收纳比高的优势被广泛应用于各类型航

天器上[1-2].但是航天器运行过程中会周期性地出

入阴影区与光照区,如图1所示.当航天器飞出阴

影区进入光照区时,会突然受到太阳辐射热流的作

用使航天器外热流发生突变,从而导致航天器外表

面温度发生变化诱发大柔性部件的热致振动,对航

天器姿态精度和稳定性产生重大影响.

图1 轨道阴影示意图

Fig.1 Orbit
 

shadow
 

diagram

针对在轨运行期间大柔性航天器结构产生热

致振动问题,众多科研人员进行了深入研究.1956
年,Boley[3]首次提出了热致振动这一学术概念,开
创了航天器大柔性结构热致振动研究的先河,文献

针对上表面突加热载荷的简支梁动力学响应进行

了研究,指出在结构发生热致振动的情况下不可忽

视热应力方程中的惯性项,即不能将热致振动问题

当作准静态来进行研究.随后Boley定义了“Boley
参数”作为热致振动是否会发生的判据[4].Thorn-
ton和Foster[5]对航天器臂架的建模和分析进行

了描述,并对弯曲热颤振进行了数值模拟.除此之

外,两人针对哈勃望远镜运行过程中产生的热致振

动问题,利用梁模型揭示了其振动机理,总结了弯

曲振动稳定性的判据[6].
     

以上的研究工作致力于构建航天器大柔性结

构热致振动现象的机理模型,揭示了航天器在轨运

行中的振动机制,为当时的工程设计提供理论指

导.随后,有限元方法被广泛采用于航天器热致振

动领域的研究,提高了结构热致振动的计算精度.
薛明德等[7]提出了傅里叶温度单元,提高了瞬态

热-结构动力学的计算效率.郑士昆等[8]通过建立

时变温度场模型,分析了航天器进出地球阴影区时

空间桁架结构的热致振动响应,并通过试验验证与

在轨数据分析的手段验证了数值结果的有效性.陈
夜等[9]分析了进、出地影期间,由于温度突变在多

柔性附件卫星上产生的振动效应,提出了振动响应

的解耦分析方法.Bigdeli等[10]针对国际空间站太

阳翼结构在微重力环境下的热致振动问题,采用

SINDA和TRASYS有限元软件计算了结构温度

场,采用 MSC/NAS-TRAN求解了结构动力学响

应.张弛等[11]针对航天薄壁管和薄壁板两种典型

结构,使用ANSYS热-结构耦合单元分析了两种

典型航天器结构的尺寸参数对热致振动的影响因

素.有限元方法在热致振动领域的应用提升了计算

能力,使得分析规模从单一附件的振动分析上升到

构件级乃至整星级的水平.邢晓峰等[12]针对中心

舱体和附属薄壁杆件组成的复杂空间结构提出了

一种考虑多重耦合效应的空间结构热致振动模型,
提高了预测精度.

     

空间大柔性结构因其具有结构厚度薄、跨度

大、受力后变形显著的特点,在其发生热致振动的

过程中表现出明显的几何非线性特征[13].1996年,

Shabana教授基于连续介质力学和有限单元法提

出了绝对节点坐标方法(absolute
 

nodal
 

coordinate
 

formulation,
 

ANCF),该方法的节点坐标不再采

用无限小位移或有限转动假设,而是采用绝对位移

和全局斜度矢量作为元素的坐标,非常适合用来分

析大变形、大转动的动力学问题[14],绝对节点坐标

法是目前广泛应用于大变形柔性体系统动力学分

析的方法[15].田强[16]基于连续介质力学理论详细

阐述了ANCF梁单元弹性力的推导方式,并采用

ANCF和增广拉格朗日方法提出了一种求解动力

学方程的高效混合算法.李媛媛[17]基于 ANCF建

立复合太阳翼的热-结构动力学方程,对受热载荷

的含间隙铰链连接的柔性太阳翼系统进行刚-柔

-热耦合动力学分析.龚浩然等[18]针对航天器天

线结构,采用ANCF和热-结构耦合理论,建立了

柔性梁的数学模型,分析了天线结构由于万有引力

梯度和地球阴影引起的结构振动响应.
     

综上所述,目前的研究能够合理阐释热致振动

的产生机制及其发生条件,并且可以通过绝对节点

坐标法、有限元法等手段对结构的动力学响应进行

有效分析.然而,在实际工程应用中,当大柔性部件

66



第6期 李博炀等:航天大柔性附件热致振动中逃逸时间影响因素分析

受到突加热载荷时,系统从初始状态至达到热平衡

需要经历一个特定的时间过程,这段时间内系统不

会立刻发生振动,我们称这段时间为逃逸时间(es-
cape

 

time).探讨逃逸时间的影响因素对于指导航

天器整体设计、材料选用等方面具有重要意义,有
助于提升航天器的综合性能、可靠性和安全性.

     

本文以太阳翼帆板为研究对象,将其视为大柔

性厚板结构,对其进行了模型简化.考虑太阳辐射

热流均匀地照射在板表面并沿厚度方向传递的条

件,结合连续介质力学的相关理论,构建了考虑热

效应的柔性板单元的弹性力表达式.采用绝对节点

坐标方法与 Mindlin板理论,结合拉格朗日乘子

法,建立了大柔性厚板的运动-约束动力学模型,
对其动力学响应进行了求解.在此基础上,利用数

值仿真方式,分析了板厚、板长、太阳辐射热流入射

角度等因素对大柔性附件热致振动行为中逃逸时

间的影响机制.

1 基于ANCF的柔性板单元
  

如图2所示,OXYZ 代表全局坐标系,oxyz 代

表单元局部坐标系,基于绝对节点坐标方法,柔板

单元上任意点的节点坐标写为:

r=

X
Y
Z

􀭠

􀭡
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁 =Sm(x,y,z)qe(t) (1)

其中,Sm 是关于空间坐标x、y、z 的单元形函数矩

阵,qe 是与时间t相关的节点坐标矢量,由节点位

置和斜率坐标组成.

图2 基于ANCF的柔性板单元模型
Fig.2 Flexible

 

plate
 

element
 

model
 

based
 

on
 

ANCF

在Shabana提出的单元中,形函数是三个空间

单元参数x、y 和z 的函数,可以对单元横截面的

变形进行表征.这种表示包含单元横截面的变形.
对于柔性板单元上的任意节点n(n=A,B,C,D),
其节点坐标矢量定义如下:

 qn
e= rn  T ∂rn

∂x  
T ∂rn

∂y  
T ∂rn

∂z  
T􀭠

􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁 T (2)

式中rn 为节点n 在全局坐标系下的位置矢量:

rn =rn
1 rn

2 rn
3  T ,

∂rn

∂x
为节点n 的位置矢量对空间坐标x 的梯度:

∂rn

∂x =
∂rn

1

∂x
∂rn

2

∂x
∂rn

3

∂x
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁

T

,

∂rn

∂y
为节点n 的位置矢量对空间坐标y 的梯度:

∂rn

∂y =
∂rn

1

∂y
∂rn

2

∂y
∂rn

3

∂y
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁

T

,

∂rn

∂z
为节点n 的位置矢量对空间坐标z的梯度:

∂rn

∂z =
∂rn

1

∂z
∂rn

2

∂z
∂rn

3

∂z
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁

T

.
  

由图2得知,板单元的节点坐标矢量:

qe= qA
e  T qB

e  T qC
e  T qD

e  T  T (3)
  

从式(2)、式(3)得知,柔性板单元的每个节点

包含12个分量,每个单元包含48个分量,单元的

自由度为48.
  

形函数表达式为:

Sm= S1I S2I S3I … S14I S15I S16I  
(4)

式中,I为3×3的单位矩阵,Si(i=1~16)的表达

式为:

S1=(2ξ+1)(ξ-1)2(2η+1)(η-1)2

S2=aξ(ξ-1)2(2η+1)(η-1)2

S3=-bη(ξ-1)2(2ξ+1)(η-1)2

S4=tζ(ξ-1)(η-1)

S5=-ξ2(2ξ-3)(2η+1)(η-1)2

S6=aξ2(ξ-1)(2η+1)(η-1)2

S7=-bηξ2(2ξ-3)(η-1)2

S8=-tξζ(η-1)

S9=η2ξ2(2ξ-3)(2η-3)

S10=-aη2ξ2(ξ-1)(2η-3)

S11=-bη2ξ2(η-1)(2ξ-3)

S12=tηξζ
S13=-η2(2ξ+1)(ξ-1)2(2η-3)

S14=-aξη2(ξ-1)2(2η-3)

S15=bη2(2ξ+1)(ξ-1)2(η-1)

S16=-tηζ(ξ-1)

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(5)
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其中,ξ=x/a,η=y/b,ζ=z/h.a、b、h 分别为单

元长度、宽度、厚度.

1.1 质量矩阵与广义外力矢量
  

由于单元形函数只与位置坐标有关,与时间t
无关,因此,将式(1)对时间t进行求导,即可得到

板单元中任意一点的绝对速度:

r·=Sq
·
e (6)

上式中,r· 为r 对时间t的导数,q
·
e 为单元广义节

点坐标矢量qe 对时间t的导数,即单元的广义节

点速度矢量.根据式(5),可以进一步得到板单元的

动能表达式,即:

Te=
1
2∫

V
ρr
·Tr·dV=

1
2q
·T
e∫

V
ρST

mSmdVq
·
e=
1
2q
·
e
TMeq

·
e

(7)
其中,ρ 为材料密度,V 为单元体积,Me 为单元的

常质量矩阵,且Me=∫
V
ρST

mSmdV .常数质量矩阵是

绝对节点坐标方法与经典多柔性体系统描述方法

的重要区别之一.
  

当有外力Fp 作用在板单元的任意点上,则该

外力的虚功可以写为:

δPeF =δrTFP=δqT
eQe (8)

其中,Qe=STFP 为板单元的广义外力阵.

1.2 弹性力
  

基于 Mindlin板理论,柔性板单元的应变能可

以写为:

Um=
1
2∫

V

εT
mEmεmdV (9)

其中,εm =εxx εyy εzz 2εxy 2εxz 2εyz  T .
此时,Em 表示各项同性线弹性材料的弹性系数矩

阵,写为:

Em=

E
1-v2

1 v v 0 0 0
1 v 0 0 0

1 0 0 0
(1-v)
2 0 0

sym.
(1-v)
2 0

(1-v)
2

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(10)

1.3 温度场分析

在热分析中,本文假设太阳辐射热流是均匀地

照射在柔性板的表面上,因此只考虑沿着板厚度方

向的热传导.在外部热流作用下,热流吸收项表示为:

qs=αS0cosθ (11)

其中,α为热流吸收系数,S0 为热流强度(W/m2),

θ为热流入射角度.
  

热传导微分方程可以写为:

∂T
∂t -

k
ρc
∂2T
∂z2  =qs

ρc
(12)

其中,T 表示物体的绝对温度,k 表示导热率,ρ表

示物体密度,c表示物体比热容,qs 表示热载荷.
  

航天器附件在太空环境下不可避免会受到各

种辐射作用,根据斯蒂芬-玻尔兹曼辐射定律,辐
射项可以写为:

E
·

b=σεT4 (13)

其中σ为斯提芬-波尔兹曼常数[W/(m2·K4)],

ε为外表面发射率.
  

在考虑一维导热情况下,利用加权余量法,将
方程(12)中的比热容、导热率、热载荷替换为有限

单元矩阵形式的热容阵C、导热阵 K、热载荷阵

Qs,其表达式如式(14)所示:

C=ρ
ch
2
1 0
0 1
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ,K=

k
h

1 -1

-1 1
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁􀪁 ,Qs=αsS0
1
0
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁
􀪁􀪁

(14)

若考虑热辐射,其结构上下表面的边界条件写为:

k∂T
(z,t)
∂t z=

h
2

=εσT4(z,t)
z=

h
2

(15)

1.4 考虑热效应下的弹性力
  

基于连续介质力学,考虑热效应情况下第二

Piola-Kirchhoff应力张量表达式:

σP2=Em:(ε-εT) (16)
  

对于各向同性的板材料,柔性板单元的热应变

表达为:

εT=ετxx ετyy ετzz 2ετxy 2ετxz 2ετyz  T

   =α·ΔT(x,y,z,t) (17)

其中,ΔT(x,y,z,t)=T(x,y,z,t)-T0(x,y,z,

t0),T(x,y,z,t)为当前时刻下的温度,T0(x,y,

z,t0)为初始时刻下的温度,α 为热膨胀系数.ετxx、

ετyy、ετzz 表示x、y、z 方向的正应变.由于温度变化
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不会引起切向应变,即切向热应变为零.
  

柔性板单元的应变能Um 表达式如式(9)所
示.将考虑热效应的应变代入应变能式,可以进一

步分为U1、U2、U3 三部分:

U1=∫V

E
2(1-v2)

[(εxx -ετxx)2+(εyy -ετyy)2+

 (εzz -ετzz)2]dV

U2=∫V

vE
(1-v2)

[(εxx -ετxx)(εzz -ετzz)+(εxx -

 ετxx)(εyy -ετyy)+(εyy -ετyy)(εzz -ετzz)]dV

U3=∫V

E
(1+v)

[ε2xy +ε2xz +ε2yz]dV

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(18)

  

将式(18)对广义坐标求偏导,并化简成:

∂U1

∂qe
=∫V

E
(1-v2)

(εxx -ετxx)
∂εxx

∂qe
+(εyy

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 -

ετyy)
∂εyy

∂qe
+(εzz -ετzz)

∂εzz

∂qe
􀭤
􀭥

􀪁
􀪁 dV

∂U2

∂qe
=∫V

vE
(1-v2)

(εxx -ετxx)
∂εzz

∂qe
+
∂εxx

∂qe
(εzz

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 -

ετzz)+(εxx -ετxx)
∂εyy

∂qe
+
∂εxx

∂qe
(εyy -ετyy)+

(εyy -ετyy)
∂εzz

∂qe
+
∂εyy

∂qe
(εzz -ετzz)

􀭤
􀭥

􀪁
􀪁 dV

∂U3

∂qe
=∫V

2E
(1+v)εxy

∂εxy

∂qe
+εxz

∂εxz

∂qe
+εyz

∂εyz

∂qe
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁 dV

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(19)
  

综上所述,考虑热效应下的柔性板单元的弹性

力表达式可以写为:

Qm=
∂U1

∂qe
+
∂U2

∂qe
+
∂U3

∂qe
(20)

1.5 动力学方程

本文采用传统的有限单元方法获取系统结点

坐标下的质量矩阵、弹性力、广义外力矩阵,再通过

坐标转换的方式获取单元节点坐标下的矩阵,进而

采用绝对结点坐标方法建立系统动力学方程.定义

Be 为单元节点坐标和系统节点坐标的转换矩阵,

则有qe=Beq,其中q 为板系统的节点坐标.Be 是

由0和1组成的矩阵,长度为系统总体自由度数,

宽度为单元的自由度数.综上所述,系统质量矩阵,

弹性力与广义外力的表达为:

M =∑
n

e=1
BT
eMeBe

F=∑
n

e=1
BT
eFe

Q=∑
n

e=1
BT
eQe

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(21)

上式中,n 为划分单元个数.之后,采用拉格朗日乘

子法引入约束方程,最终得到系统的微分代数方程

组(DAEs):

Mq
··
+ΦT

qλ=Q-F

Φ(q,t)=0 (22)

其中,Ф 为系统的约束方程.Фq 为约束方程Ф 对

广义坐标的偏导数矩阵,λ 为Lagrange乘子.

2 仿真分析
  

本文采用参考文献[19]中提出的ANCF厚板

单元案例进行算法验证.柔性板参数为长度L=
0.3

 

m,宽度b=0.3
 

m,厚度h=0.01
 

m,弹性模量

E=1×105
 

Pa,泊松比v=0.3,密度ρ=7810
 

kg/m3.
如图3所示,柔性板仅在C点有一铰链约束,其余部

位自由,在重力作用下自由下落,取g=9.8
 

m/s2.将
柔性板区域划分为4个单元,绘制A点和B点的时

频响应曲线,结果如图4所示,与文献[15]的结果具

有较高的一致性.文献结果如图5所示.

图3 一点铰接的柔性板模型

Fig.3 Single-point
 

articulated
 

flexible
 

plate
 

model

图4 柔性板A、B点的响应
Fig.4 Response

 

of
 

A
 

and
 

B
 

point
 

on
 

the
 

flexible
 

plate
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图5 文献[19]中的计算结果

Fig.5 The
 

calculation
 

results
 

in
 

reference
 

[19]
 

根据推导得到的柔性板在热效应下的弹性力,

本小结采用一受突加热流作用下的悬臂柔性板进

行结构热致振动计算,悬臂柔性板模型如图6所

示.结构参数如表1所示.
图7显示了在厚板模型长度L=2

 

m的条件

下,A点和B点在竖直方向上的绝对位移曲线.由
图5可知,在突加热流的作用下,柔性悬臂板的自

由边缘上的A点和B点在Z 方向上产生振动,即
发生了热致振动.

值得注意的是,在沿厚度方向受到突加热流影

响的柔性悬臂板中,从t=0~8
 

s的时间段内,悬臂

板保持静止不发生变形,这段时间被定义为逃逸

图6 太阳辐射热流作用下的悬臂板结构

Fig.6 The
 

cantilever
 

plate
 

structure
 

under
 

the
 

action
 

of
 

solar
 

radiation
 

heat
 

flow

表1 悬臂板的结构参数

Table
 

1 Structural
 

parameters
 

of
 

cantilever
 

plate
Structural
parameters

Value Structural
parameters

Value

E/(GPa) 1.51 L/(m) 2

ρ/(kg/m
3) 3200 b/(m) 0.1

k/[W/(m·K)] 156 h/(m) 0.005

c/[J/(kg·K)] 947 σ/[W/(m2·K4)]5.67×10-8

αT/(1/K) 2×10-6 ε 0.28

αS 0.5 - -
  

图7 自由端A点、B点的Z 方向响应曲线
Fig.7 The

 

Z-direction
 

response
 

curves
 

at
 

the
 

free
 

ends
 

A
 

and
 

B
 

points
  

时间.逃逸时间现象主要出现在扁平几何非线性结

构受到突加强热流作用的情况下,这类结构通常具

有较强的约束.原因在于,突加热流作用下,结构会

产生非零的热弯矩,而简单的约束如简支无法提供

足够的补偿力矩来维持结构的静止状态.相比之

下,固定约束能够提供这种补偿力矩,使得结构能

够保持短暂的静止.
  

图8展示了2019年文献[20]中一个扁平几何

非线性梁结构在突加热流作用下出现的逃逸时间

现象.逃逸现象的存在突出了在扁平结构快速加热

分析中进行非线性分析的重要性,尤其是在结构受

到强约束影响时.
将悬臂板模型的长度分别设定为L=2

 

m、

4
 

m、6
 

m,图9呈现了自由端A、B点在不同长度下

的响应曲线对比.依据热-结构动力学理论可知,

当热响应特征时间远大于结构响应特征时间时,位
移振动的幅值会显著降低.如图9所示,随着悬臂

板长度的增加,热响应特征时间与结构响应特征时

间的比值逐渐减小,导致热致振动的幅值逐渐增

图8 文献[20]中几何非线性梁结构的热致振动
Fig.8 Thermal-induced

 

vibration
 

of
 

geometrically
 

nonlinear
 

beam
 

structures
 

in
 

reference
 

[20]

图9 不同长度下自由端Z 方向响应曲线
Fig.9 Response

 

curves
 

in
 

the
 

Z-direction
 

for
 

different
 

lengths
 

at
 

the
 

free
 

end
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大.同时,随着悬臂板长度的增加,逃逸时间也随之

增长.
  

为了深入探讨逃逸时间的影响因素,图10展

示了当热流入射角度θ分别为0°、40°、80°时,三种

不同长度的悬臂柔性板结构自由端A点在竖直方

向上的绝对位移响应.观察图10可以发现,在柔性

板长度L 分别为2
 

m、4
 

m、6
 

m的条件下,随着热

流入射角度θ从0°变为40°、80°,热流强度减弱,导
致热致振动幅值逐渐降低,同时逃逸时间也在不断

延长.
调整悬臂柔性板结构的厚度参数,分别设h 为

0.005
 

m、0.007
 

m、0.009
 

m.图11展示了在这三

种厚度参数下,结构自由端 A点在竖直方向上的

位移响应曲线.改变悬臂柔性板结构的宽度参数分

别b为0.1
 

m、0.2
 

m、0.3
 

m,比较了不同宽度参数

对结构自由端A点在竖直方向上的位移响应的影

响,结果如图12所示.在此过程中,热流入射角度

θ保持为0°.
  

分析图11可知,随着厚度参数h 的增加,结构

图10 不同长度的悬臂柔性板结构自由端绝对竖向位移响应
Fig.10 Longitudinal

 

displacement
 

response
 

at
 

the
 

free
 

end
 

of
 

cantilevered
 

flexible
 

plate
 

structures
 

with
 

different
 

lengths

图11 不同厚度的悬臂柔性板结构自由端绝对竖向位移响应
Fig.11 Longitudinal

 

displacement
 

response
 

at
 

the
 

free
 

end
 

of
 

cantilevered
 

flexible
 

plate
 

structures
 

with
 

different
 

thicknesses

图12 不同宽度的悬臂柔性板结构自由端绝对竖向位移响应
Fig.12 Longitudinal

 

displacement
 

response
 

at
 

the
 

free
 

end
 

of
 

cantilevered
 

flexible
 

plate
 

structures
 

with
 

different
 

width

的热致振动幅值显著降低.这是因为厚度的增加导

致热响应特征时间延长,同时结构响应特征时间缩

短.此外,厚度的增加也使得逃逸时间明显增长.从
图12中可以观察到,当柔性悬臂板的宽度参数发

生变化时,随着宽度参数b 的增加,热致振动幅值

以较慢的速度减小,逃逸时间也逐渐增长,但增长

速度相对较慢.
  

针对利用ANCF厚板单元构建的悬臂柔性板

结构,在受到突加热流影响时,会沿着厚度方向发

生振动,即热致振动.同时,在热流作用的初始阶

段,这种结构会表现出逃逸时间现象.经过数值分

析,发现逃逸时间的长度与热流强度成反比,与结

构的尺寸参数(包括长度、宽度、厚度)成正比.其
中,长度和厚度参数的变化对逃逸时间的影响尤为

显著.

3 结论
  

本研究将太阳能帆板抽象为柔性板模型,并通

过连续介质力学原理,推导了 ANCF厚板单元的

弹性力计算公式.在此基础上,推导了厚板单元在

热效应作用下的弹性力计算公式,通过拉格朗日乘

子法引入约束,建立了 ANCF厚板结构的运动-
约束动力学模型,并求解了其动力学响应.通过探

讨柔性悬臂板在太阳辐射热载荷影响下的热-结

构动力学行为,得到如下主要结论:
  

(1)在突加热流情况下,结构会产生非零的热
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弯矩,含有固定约束的板结构能够补偿这一力矩,

使得结构保持短暂的静止状态,出现逃逸时间现

象.随着热流入射角度θ从0°变为40°、80°时,热流

强度减弱,导致热致振动幅值逐渐降低,同时逃逸

时间也在不断延长.
  

(2)在同等热载荷激励的情况下,结构逃逸时

间与结构的尺寸参数(包括长度、宽度、厚度)成正

比,相比于板宽,板厚与板长对结构逃逸时间影响

更为显著.
  

(3)太阳热辐射入射角度、板厚、板长均会对结

构振动响应幅值产生影响.其中,入射角度与板长

对结构振动响应的影响更为显著.
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