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卫星中心承力筒结构优化设计研究
X

毛  佳,江振宇,陈广南,张为华
(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙  410073)

摘  要:利用有限元软件 ANSYS建立复合材料中心承力筒式卫星平台结构的参数化有限元分析模型, 计

算了整星结构振动模态,在此基础上对复合材料蜂窝夹层中心承力筒结构分析模型进行简化, 在满足结构的

强度、变形、振动和屈曲约束条件下,对承力筒结构进行优化设计,并对多种方案进行比较, 提出的方法和思路

为今后同类结构设计提供了参考。
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Structural Design Optimization of Satellite Central Column Shell

MAO Jia, JIANG Zhen-yu, CHEN Guang-nan, ZHANG We-i hua

( College of Aerospace and Material Engineering, National Univ. of Defense Technology, Changsha 410073, China)

Abstract: The parameterized analysis model for a composite material central bearing column shell satellite platform was established

using FEM software, and the analysis model for central composite column shell was then simplified according to the calculated vibration

modes of the satellite platform. The central shell. s structural optimization was performed under several design constraints, such as

strength, displacement, vibration and buckling . Some design scenarios were calculated and compared, and the work done in this paper

will be of reference value for structure design related.
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复合材料蜂窝夹层结构由于其弯曲刚度大,抵抗失稳能力强,具有比强度高和比刚度大的优点,在

当前卫星结构中得到了广泛应用
[ 1- 3]

,甚至已成为卫星结构的主要承力部件,如一般蜂窝夹层板及中心

承力筒壳体结构等。有关卫星蜂窝夹层构件的设计与分析已有较多研究, 这些研究的主要工作是进行

单一设计约束条件下的优化设计
[ 4- 8]

;文献[ 9- 10]针对多设计约束条件的整星复合材料板式夹层结构

开展优化设计研究。在卫星结构优化设计中,特别是复合材料蜂窝夹层中心承力筒结构, 其构件组合、

连接方式及具体材料选择等过程较复杂,运用传统的设计方法和经验难以有效设计出性能优化的卫星

平台结构; 可设计的变量增加, 如铺层厚度和夹芯高度等。它们为结构设计提供了更大潜力, 也增加了

分析的复杂性, 适合卫星中心承力筒结构优化设计的方法并不多见。

中心承力筒式卫星平台的主承力结构采用复合材料蜂窝夹层筒, 并辅以梁结构加强。本文针对此

种卫星平台建立了有限元分析模型,在计算整星动力特性的基础上, 对中心承力筒结构分析模型进行了

简化,在满足结构的强度、变形、振动和屈曲约束条件下,进行了承力筒结构优化设计, 在满足各项性能

约束的条件下有效减轻了结构质量。

1  有限元分析模型

卫星平台主要由共用服务舱和有效载荷部分组成。共用服务舱结构采用以复合材料面板、铝蜂窝

夹层承力筒为主并结合安装板的方案, 主结构主要由承力筒、铝蜂窝安装板结构及有效载荷支承部分等

组成。有效载荷结构部分均采用碳纤维P环氧树脂复合材料层铺形式。在对卫星平台结构进行有限元
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建模时,须对蜂窝夹层结构和整星模型作简化处理。针对此,抽象结构的力学特性, 对构件的几何特征、

受力和传力特征及其材料特性等方面作出假设,并使最终模型的分析规模切实可行。

111  蜂窝夹层结构建模

本文卫星平台承力筒结构采用正六边形蜂窝夹层结构,有关此种蜂窝芯层材料参数计算方法和等

效理论较多。Allen提出的简化理论应用较为广泛
[ 11]

,该模型假定蜂窝芯层只承受横向剪切变形,而忽

略其面内刚度及抗弯刚度;上、下蒙皮服从克希霍夫( Kirchhof)假设,忽略其横向剪切的影响。Allen模型

将蒙皮和夹芯的作用单独区分开,简化了分析,但随着蜂窝结构应用范围的发展变化, 突破了以往的薄

蒙皮和软夹芯的限制。当上、下蒙皮较厚时, 将上、下蒙皮视为薄蒙皮的 Kirchhof 假设会引起较大误差,

这时需要考虑蒙皮横向剪切的影响。当蜂窝芯层的蜂窝壁比较厚或者芯层具有一定硬度时, 其面内模

量和弯曲刚度的忽略就可能引起较大程度的误差。针对这种情况, 产生了基于剪切变形理论的蜂窝夹

层结构分层理论。由于分层理论考虑了蒙皮和芯层的剪切变形,因此比 Allen模型精度要高, 但同时计

算量也明显增加。为了提高精度, 又不至于显著地增加计算量, 富明慧
[ 12]
、王虎

[13]
等进行了一定程度的

修正,发展了改进的蜂窝芯层等效弹性参数计算方法, 将蜂窝芯层等效为一均质的厚度不变的正交异性

层。本次有限元分析采用文献[ 14]中的计算公式,在得到芯层参数后,再按层合壳单元建立模型。

112  整星有限元建模

应用ANSYS进行有限元建模,采用 8节点层合壳单元模拟中心承力筒筒壁和铝蜂窝安装板;承力

筒、末助推安装板和有效载荷支座上的加强梁主要承受弯曲变形,以带中间节点的空间梁单元模拟,能

与层合壳单元匹配建模; 钛合金贮箱采用四节点壳单元模拟;仪器安装板和末助推安装板上的设备均采

用质量点单元模拟; 仪器安装板与主结构之间采用较密的螺栓连接,将这种连接简化成对应节点合并;

贮箱和末助推安装支架的连接部位采用在被连接件节点间建立刚性区( CERIG)形式模拟; 采用质量点

+ 自由度约束方程的形式模拟末助推喷管、气瓶、有效载荷外围支杆和它们与主结构之间的连接;采用

MPC184梁单元模拟有效载荷安装板与承力筒前框的对接销; 采用MPC绑定接触约束方式模拟承力筒

与其前框之间的连接。有效载荷部分按照结构的实际形式建立几何模型, 采用壳单元和梁单元划分网

格。星上线缆、管路以及太阳帆板等构件,均不单独建模, 而分别以集中质量或分布非结构质量的形式

加到整体模型中。共用服务舱与过渡段连接的 4个分离螺栓连接点处固支。

整星模型的建立基于以下原则:确保整星的传力路线完整;确保典型载荷工况的计算实用性;结构

件参数化;对结构细节作重要简化;整星有限元建模及分析流程自动化。根据实际结构将模型划分为

22个组件, 使用APDL 语言建立各组件的参数化模型,建立以组件为基本模块的参数库文件, 在此基础

上建立组件的宏程序库, 再调用宏程序库建立整星参数化有限元模型,宏程序库中的全部参数共计 190

余个,共计 17 370个单元, 28 980个节点。经非结构质量的局部调整,所建模型的质量、质心与实测结果

一致。初始设计得到的整星有限元模型一阶弯曲振动频率为29179Hz。

113  承力筒分析模型简化

灵敏度分析表明承力筒是对整星结构力学特性影响最大的部位,因此有必要对其进行优化设计研

究。为提高优化计算效率,发展近似算法
[ 10]
和建立简化模型

[15- 16]
是有效的方法, 对于近似方法, 本文不

作考虑。为对中心承力筒结构进行优化设计,应对其计算模型进行适当简化。简化以整星结构的一阶

振型是弯曲振动为依据。由于承力筒与内部各安装板、贮箱之间用螺栓P支架连接, 连接点径向位移受

限制,因此将安装板及其上设备、贮箱用其质心处的质点单元代替,再在各安装孔节点上建立质点单元,

质心处质点和周围安装孔对应质点间建立刚性区,安装板及其设备、贮箱质量以节点附加质量的形式平

均分配到节点上。在不考虑有效载荷的局部模态情况下, 将载荷安装板以上全部单元以沿星体轴线的

分布质量点单元和等效梁单元来代替, 并在等效梁和安装板连接面之间建立自由度约束方程以连接梁

单元和壳单元。这种等效处理方式仅考虑整星结构的梁式振型,类似于计算运载火箭箭体、导弹弹体等

结构梁式振型的处理方法
[ 17- 19]

。经等效梁单元参数调整计算
[ 20]

, 简化处理后的有限元模型如图 1所

示,与整星模型一阶振动模态保持一致,而模型仅有 5958个单元, 8390个节点,兼顾了计算效率和精度。
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图 1 结构分析模型简化

Fig. 1 Simplification of structure analysis model
      

图2  承力筒结构单元分组
Fig . 2 Element groups of the load bearing shell

将承力筒结构划分为 8个单元组,分别是筒壁 4个壳单元组(由上至下编成 1~ 4号)、纵向 1个( 5

号)和环向 3个加强梁单元组(由上至下编成6~ 8号) ,如图 2所示。单元组的划分考虑了设计变量的

选择和局部设计的要求。承力筒结构优化设计的特点, 是优化设计变量比较复杂, 复合材料蜂窝夹层

板和加强梁共有四种类型的设计变量: ( 1)梁截面尺寸设计变量,包括矩形截面纵梁和 T 型截面环梁;

( 2)夹层板夹芯高度设计变量; ( 3)夹层板面板的铺层设计变量; ( 4)夹芯的蜂窝芯子材料设计变量。本

文仅针对前三种设计变量作优化, 且第 2、3种变量沿承力筒轴向作分段优化, 而梁均以截面尺寸作为设

计变量。卫星结构中蜂窝夹层板层合面板一般均采用[ ? 45P0P90P0] S 层铺形式, 因此假设铺层角度不

变,仅将面板各层厚度作为设计变量,考虑到工艺性要求,设上、下面板各分层的厚度相等。

2  优化设计

211  约束条件

中心承力筒的设计应满足承载和重量指标要求, 载荷是纵向和横向的加速度过载。优化设计是在

结构满足强度、位移、屈曲、频率和尺寸约束条件下,对复合材料蜂窝夹层板和加强梁进行优化, 以降低

结构质量。在确定静力问题的设计约束时,为保证复合材料蜂窝夹芯板结构在载荷作用下不被破坏,面

板各分层和蜂窝芯应力应满足强度条件
[20]
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式中, 下标 i 表示面板铺层, Gf 和Gc 分别为面板与蜂窝的应力集中因子,取值 Gf = 018, Gc= 0185。下标

x、y 表示铺层的材料主轴方向, R、S分别表示铺层的节点正应力和剪应力, �R、�S分别表示铺层的拉伸强

度和剪切强度。

蜂窝芯壁板设计应确保其在剪切载荷作用下不发生弹性失稳,即满足如下稳定性约束条件
[ 21]

S=
3lSmax

2t
[ Scr ,  Smax= max Sxz , Syz ( 3)

式中, l 和 t 分别是六边形夹芯的格子边长和厚度, Scr是蜂窝芯壁剪切弹性失稳应力

Scr= kcEP( l
t
)
2

( 4)

式中, E 是蜂窝芯制作材料弹性模量, kc是与支承情况有关的参数,为偏安全起见,四边简支时

kc= 4185+ 316P(
h c

l
)
2

( 5)

式中, hc 是芯子高度。以上强度条件和稳定性条件, 通过访问ANSYS数据库提取各应力值并编制后处

理程序完成计算, 流程如图 3所示。须指出, 对复合材料层合壳, 各层的应力 Rxi、Ryi和 Sxyi值,应在求解

坐标系(即单元局部坐标系)下结合层结果提取命令( LAYER)提取, 而蜂窝芯的剪切应力 Sxz和 Syz即是层
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合壳单元的中间层在单元局部坐标系下的计算结果。

图3  后处理程序流程
Fig. 3  Procedure of the postprocessing

结构的固有频率问题和屈曲问题归结为如下形

式的广义特征值问题

K V = A M V ( 6)

式中, K 、M 分别为刚度矩阵和质量矩阵, 对于

固有频率问题, A为结构固有频率的平方 X
2
, 对于屈

曲问题, A为临界屈曲载荷因子 K, 通过特征值屈曲

计算得到 K
[ 22]
。考虑到几何刚度矩阵的稀疏性, 会

给子空间迭代法求解带来困难, 因此采用 Bloc-

Lanczos方法计算得到屈曲特征值,对于固有频率问

题亦采用此方法求解。

212  优化模型

综上,建立优化设计模型如下:

minmass x ;  x= x 1 , x 2 , x 3 , ,, x n
T

D=
x x I R

n , g j x [ 0, j= 1, 2, ,, p

x [ xk [ �x , k= 1, 2, ,, q

( 7)

式中, mass x 是质量函数, 通过访问 ANSYS 数据库中的模型质量信息进行定义。设计变量 x =

zki , hci , B z , H z , Bj ,H j , tj1 , tj2
T
; i = 1, 2, 3, 4; j = 1, 2, 3。其中, 下标 i表示筒壁单元分组,下标 j 表示环

向加强梁单元分组; zk 是铺层厚度, hc 是芯子高度; Bz、H z 分别是纵向加强梁矩形截面宽度和高度,

B j , H j , tj1 , tj2
T
分别表示环向T 型梁截面宽度、高度和翼板、腹板厚度。优化设计共 22 个设计变量。

g x 、�x 和x 分别表示状态约束条件、设计变量上下限, p 和 q 表示约束条件的数量。优化设计应满足

下列约束条件:

图 4 优化计算流程图
Fig . 4 Procedure of the optimization calculation

( 1)强度约束,如式( 1) ~ ( 2)所示;

( 2)稳定性约束, 如式( 3)所示;

( 3)结构的最大变形量不超过 3mm;

( 4)整星结构的一阶振动频率不低于 15Hz;

( 5)临界屈曲载荷因子不小于 400;

( 6)各设计变量的几何尺寸上下限约束。

对如下的几种优化设计方案进行了比较:

( 1)筒壁各单元组的 zki、hci 分别保持相等,

即相当于不分段的优化, 对全部设计参数进行优

化;

( 2)仅对梁截面尺寸参数进行优化;

(3)对筒壁各单元组 zki 进行优化, 同时包

括梁截面尺寸参数优化;

( 4)对筒壁各单元组 hci 进行优化, 同时包

括梁截面尺寸参数优化;

( 5)分段优化,对全部设计参数进行优化。

图4给出了优化计算的完整流程。须指出,应用 ANSYS 软件进行优化计算时,设计参数定义应位

于分析宏文件中PPREP7(进入前处理器)行之前。一个完整的分析宏文件包括建立参数化有限元模型、

求解控制及结果后处理。进入 ANSYS优化模块后,首先运行分析宏文件, 并定义设计变量、状态变量和

目标函数,其中状态变量的定义包含了图3所示的计算程序, 再设置优化方法及其它控制参数以形成完

整的优化脚本文件, 即可在优化模块中运行优化程序。
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213  计算结果

采用零阶优化方法, 根据最小二乘逼进原理, 按照单一步长在每次计算后将设计变量在变化范围内

加以改变,求取一个函数面来拟合解空间,再对该函数面求极值,该方法需要指定最大可行设计序列数、

最大迭代次数和曲线拟合选项等。这是一种普适的优化方法,适于大多数工程问题,一般情况下,只要

合理设置最大迭代次数和最大可行序列数即能保证不陷入局部极值点。本文采用的最大迭代次数为

40,而最大可行序列数为 7(程序默认值)。在满足强度、稳定性、位移、屈曲、频率和尺寸约束条件的前

提下, 各种方案经优化得到的结构质量分别比初始设计减少 40117%、30169%、35192%、34153% 和
47134%。限于篇幅,仅给出方案 1和方案 5中各设计变量的优化情况,如表 1、表 2所示,以优化值与初

始值的比值形式给出;图 5、图 6给出无量纲目标函数的迭代过程。由表1可见, 5号单元组的纵梁截面

高度和7号单元组的环向加强梁截面宽度略有增加, 而其余参数值相比初始设计有所下降。由表 2可

见,第 7、8号单元组的环向加强梁高度增加,各单元集其余设计变量相比初始设计,面板厚度减小, 夹芯

高度降低,梁截面尺寸减小,环梁翼板和腹板的厚度均有不同程度下降。按方案 1和方案 5优化得到的

设计, 一阶振动频率分别为18119Hz和 15191Hz,临界屈曲载荷因子分别为 497和 406, 最大径向位移分

别为 0182mm和1113mm,均发生在1号单元组。将优化设计得到的参数代入整星模型,各状态变量计算

结果与简化模型结果相比均较接近,最大误差不超过 6%;方案 1和方案 5优化后的整星一阶振动频率

分别等于 17175Hz和 15169Hz,与简化模型相比,误差仅为- 2142%和- 1138%。
表1  方案 1设计变量优化结果

Tab. 1  Design parameters. optimization results of scenario 1

单元组 设计变量 优化值P初始值 单元组 设计变量 优化值P初始值

1~ 4 zk 01451 7 H 2 01631

1~ 4 h c 01882 8 H 3 01487

5 B z 01610 6 t11 01356

5 H z 11008 6 t12 01701

6 B1 01912 7 t21 01761

7 B2 11050 7 t22 01466

8 B3 01430 8 t31 01382

6 H 1 01649 8 t32 01694

表2  方案 5设计变量优化结果

Tab. 2  Design parameters. optimization results of scenario 5

单元组 设计变量 优化值P初始值 单元组 设计变量 优化值P初始值

1 zk 1 01207 7 B2 01702

2 zk 2 01712 8 B3 01685

3 zk 3 01171 6 H 1 01630

4 zk 4 01619 7 H 2 11036

1 hc1 01910 8 H 3 11226

2 hc2 01801 6 t11 01553

3 hc3 01854 6 t12 01188

4 hc4 01949 7 t21 01829

5 B z 01717 7 t22 01357

5 H z 01742 8 t31 01467

6 B1 01815 8 t32 01923
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    图 5 方案 1目标函数迭代过程

Fig. 5 Objective function iteration of scenario 1
      图 6 方案5 目标函数迭代过程

Fig. 6 Objective function iteration of scenario 5

3  结 论

利用ANSYS软件对中心承力筒式卫星平台的复合材料蜂窝夹层筒进行了优化设计。根据整星模

型有限元的计算结果对优化模型进行简化,加快了计算速度,同时有较好的计算精度。在满足结构的强

度、变形、稳定性、振动和屈曲约束条件下,进行了中心承力筒结构的优化设计, 提出的建模方法、优化方

法和思路对同类结构的设计研究具有一定的参考价值。
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