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摘要：研究航天器在声激励下的疲劳行为及其演变规律，对证航天器的运行安全。针对碳纤维蒙皮-铝

蜂窝的太阳翼基板声致疲劳问题，使用耦合 FE/BEM 方法，建立航天器太阳翼基板的数值分析模型，

以声学试验结果为依据，对仿真模型进行验证。噪声激励持续作用 60 s 后，损伤率分布呈沿结构长轴

对称状态，疲劳危险点处最大损伤率 D=0.0232，太阳翼基板未出现疲劳破坏，最短疲劳寿命 T= 2.58×103 

s。太阳翼基板中心区域为结构设计薄弱处，该区域在多阶模态下的应力水平较高，疲劳寿命较短，极

易导致疲劳破坏。 
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Acoustic Fatigue on Composite Solar Panel 
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(1.The State Key Laboratory of Mechanical Transmission, College of Automotive Engineering, Chongqing University,  
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ABSTRACT: The investigation on the fatigue behavior and its evolution law of spacecrafts under sound excitation is very sig-

nificant to ensure the safety of the spacecraft in the launch. In this paper, the acoustic fatigue of composite solar panel was ana-

lyzed and investigated. Finite Element (FE) and Boundary Element (BE) methods were used to establish numerical analysis 

models for acoustic response in composite solar panel. The numerical analysis model was verified and validated by acoustic test 

of the solar panel in reverberation chamber. The results showed that the fatigue damage was distributed symmetrically along the 

long axis of the structure and the fatigue damage at the point of maximum rate of D=0.0232 when subjected to sound excitation 

sustained action over 60 s. No fatigue failure appeared and the shortest lifetime of solar panel was 2.58×103 s. All results lead to 

the conclusion that the center location in composite solar panel has the shortest fatigue life due to high stress level caused by 

several vibro-acoustic coupling modes, and easily gets broken. 

KEY WORDS: acoustic excitation; EF/BEM; reverberation; acoustic response; fatigue life

卫星、太阳翼基板等航天器在发射及飞行过程

中始终伴随着 20~8000 Hz 的宽频带噪声，强度可

达 140 dB 以上。噪声作用于太阳翼基板等薄壁结

构将产生动态应力响应，一定强度噪声激励所引起



·42· 装 备 环 境 工 程 2016 年 10 月 

 

的交变应力可导致结构的疲劳损伤[1—2]，引起航天

器结构连接处、蒙皮表面等部位疲劳破坏，严重影

响航天器的安全和使用寿命。研究航天器在声激励

下的疲劳行为及其演变规律，对保证航天器的运行

安全具有重要意义。 

对于航空航天薄壁板、蒙皮壁板等结构的声疲

劳分析，工程上大多以试验为基础，按照经验公式

计算出蒙皮壁板的基频和应力响应，再结合诺谟图

或公式等计算结构疲劳寿命，如广泛应用的 DSR

法[3]。美国波音公司[4]采用快速-DSR 法，对蒙皮-

腹板、蜂窝结构等进行了疲劳寿命计算。刘景光[5]

等采用有限元与 DSR 相结合的方法，计算了钛合

金壁板的疲劳寿命，验证了计算方法的准确性。由

于上述方法依赖一定的实验条件、成本较高，且运

用于复合夹心板时，DSR 等参数难以确定。因此，

DSR 方法存在一定局限性。在进行复杂结构的疲

劳寿命分析时，数值分析方法成本低廉，计算效率

高，广泛运用于航空航天。疲劳寿命数值分析方法

分为时域估算法和频域估算法[6—8]。时域法首先对

响应随机过程进行时域模拟，采用经典“雨流循环

计数”从时域应力响应曲线中获取应力循环的幅值

和均值及其概率分布。时域法通常能得到比较准确

的累积损伤分析精度，但需要足够长的时域信号。

白春玉等采用时域分析法，提出了功率谱输入和时

域输入两种算法，进行白噪声激励下 T 形板的疲劳

寿命预估，验证算法可行性。相比时域法，频域法

是基于功率谱密度（PSD）的分析方法，数据处理

简便。PSD 函数是描述平稳各态历经过程最重要

的参数，利用响应 PSD 函数可获得随机应力信号

的分值频率、峰值概率分布和均方根值，再结合

材料 S-N 曲线计算结构疲劳寿命。沙云东等[9]提出

了基于应力概率密度和功率谱密度法的随机声疲

劳寿命预估方法，对航空发动机薄壁结构进行疲

劳寿命预测。Bishop[10]从雨流循环定义入手，结

合 Dirlik 经验公式，给出了基于功率谱密度的疲劳

寿命计算方法，对于工程应用有较大参考价值。

在频域内进行疲劳寿命分析具有计算简便、工程

适用性强的特点。 

航天器太阳翼基板主要采用碳纤维-铝蜂窝夹

层结构。基板芯层为正六边形铝蜂窝，面板一般由

碳纤维复合材料制作的空心网格层铺设而成。为满

足不同区域的强度和刚度需求，面板不同区域需要

设计不同铺层数、铺层方向，从而形成了复杂的非

连续铺层。太阳翼基板复杂的结构设计满足了轻量

化和高强度等需求，但也为准确的响应计算和疲劳

寿命分析带来较大难度。杨江 [11] 等分别基于

FE-SEA 混合方法和耦合 FE/BEM 方法建立了太阳

翼基板仿真模型并进行结构响应计算，预示的响应

与噪声试验结果基板对应，但该方法不能直接运用

于疲劳寿命分析。刘捷[12]等建立了蜂窝夹层结构天

线罩的有限元模型，从中剥离各典型结构及其边界

条件作为试验依据，采用试验方法研究该结构声疲

劳特性，结果表明蜂窝是疲劳破坏的关键。该方法

准确性较高，但是成本也相对较高。建立精确的动

力学模型和疲劳寿命预测方法是复合太阳翼基板

疲劳寿命研究的难点。 

文中采用“三明治夹心板”等效理论，首先对碳

纤维蒙皮-蜂窝铝芯太阳翼基板进行力学等效处理。

以此为基础，建立碳纤维蒙皮-蜂窝铝芯太阳翼基

板有限元/边界元（FE/BEM）仿真模型，分析研究

其在声激励环境下的结构响应以及疲劳寿命，为太

阳翼基板等航天器构件地面声学试验条件的制定

及疲劳寿命预测提供科学依据。 

1  复合材料太阳翼基板的力学等效 

1.1  三明治等效板理论 

国内外常用的蜂窝复合夹心板的等效方法有

等效板理论、蜂窝板理论、三明治夹心板理论，胡

玉琴[13]总结了国内外蜂窝复合夹心板的等效模型，

对以上三种等效方法进行了计算与验证。结果表明，

三明治夹心板等效理论直接模拟夹层板结构，在力

学性能、振动特性方面和理论值最接近，最准确地

反应出结构的真实情况。 

三明治等效板理论认为铝蜂窝夹层板是由上

下各向同性的面层和中间各向异性的夹心所组成，

其核心是通过有限元分析的方法计算夹层板，对夹

层板进行数值分析。该理论假定芯层能抵抗横向剪

切变形，并且具有一定的面内刚度，上、下蒙皮层

服从 Kirchhoff 假设，忽略其抵抗横向剪应力的能

力，则蜂窝芯层可以等效为一均质的厚度不变的正

交异性层，较为真实地反映夹层板的结构。 

1.2  太阳翼基板的力学等效 

文中研究对象为太阳翼基板，蒙皮为碳纤的蜂
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窝铝夹心材料。根据三明治夹心等效理论，将夹心

板芯层等效为正交各向异性材料，其几何参数保持

不变，同时上下面板参数不变，如图 1 所示。 

 

图 1  太阳翼基板模型等效 

Fig.1  Equivalent schematic diagram in sandwich solar panel 
 

对于正六边形胞元的蜂窝，等效为均匀层后弹

性常数与蜂芯材料参数的关系为： 
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式中：ρc，Ec，Gc 分别为芯子材料的密度、弹

性模量与剪切模量，即铝材料参数。Ec 表示蜂芯弹

性模量，下标 x/y/z 表示蜂芯层的三个轴向，其中 z

向垂直于蜂芯层大平面，剪切模量下标也具有同样

含义；t，l 分别为芯子片的厚度和正六边形的边长。

等效后蜂芯层参数见表 1。 

表 1  蜂芯等效参数 
Table1 Equivalent parameters of the core in sandwich solar panel 

蜂芯等效参数 参数值 蜂芯等效参数 参数值 

Ecx=Ecy 0.15 MPa Gcxy 0.09 MPa

Ecz 1000 MPa Gcyz 153 MPa

ρ 37.7 kg/m³ Gczx 306 MPa

2  复合材料太阳翼基板 FE/BEM 模型 

2.1  FE/BEM 模型 

首先建立碳纤维蒙皮-蜂窝铝芯太阳翼基板有

限元/边界元（FE/BEM）模型。声学边界元和结构

有限元的耦合，可建立其耦合矩阵： 
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(7) 
式中：[K]，[C]，[M]分别为结构刚度矩阵、

阻尼矩阵和质量矩阵；{q}为节点压力向量；{u}为

节点位移；{Fv}为结构载荷向量；{Fa}为流体的载荷

向量；[L]为声学边界元和结构有限元耦合矩阵。 

将太阳翼基板视为不同材料的铺层结构，蜂芯

可简化为正交各向异性材料。采用复合层结构的铺

层定义方法，建立太阳翼基板有限元模型，不同颜

色区域表示不同的铺层角度及厚度，如图 2 所示。

根据不同铺层区域和承受载荷情况，确定网格大小，

其总单元数量为 5245。在声学激励条件下，其边

界条件为自由状态，五个测点 A1—A5 分布与试验

条件完全一致。 

 

图 2  太阳翼基板有限元模型 

Fig.2  Finite element model of composite solar panel 
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2.2  FE 模型的验证 

为了改善太阳翼基板的声学响应以及疲劳寿

命预示的精度，采用太阳翼基板的声学激励响应试

验结果，对太阳翼基板的有限元模型参数进行修正，

有限元模型参数修正的流程如图 3 所示。 

 

图 3  模型修正流程 

Fig.3  Model verification chart 
 

依据航天器动力学模型试验验证技术和参数

修正流程，具体步骤如下： 

1）采用 FE/BEM 方法建立太阳翼基板的初始

模型，进行随机声学响应分析，获得结构的加速度

响应 PSD 及动态特性。 

2）进行太阳翼基板在噪声激励下的声学试验，

提取结构加速度响应 PSD 及动态特性。 

3）采用模态置信准则（MAC）评价有限元分

析结果与试验结果的一致性，即相关分析。其中： 
2T

T T( )( )

mi aj

ij
aj aj mi mi

MAC
 

   
   (8) 

式中：φmi 表示第 i 试验振型向量；φaj 表示第

j 阶模态振型向量；MAC 值介于[0 1]之间，越接近

1 表示两个模态相关度越高，拟定 MAC＞0.90 即合

格，否则需进行模型参数修正。 

4）当相关分析不合格时，对仿真数据进行频

域模态参数识别，确定对结构响应贡献较大的模态

为主模态，主模态为模型修正主要参考因素。 

5）采用参数法进行模型修正，最小化分析模

型与实际机构在噪声激励下的响应偏差。修正量选

择蜂窝芯层等效参数 Ecx，Ecy，Ecz，Gcxy，Gcyz 和

Gczx，采用逆特征灵敏度法确定影响结构模态的主

要修正量。响应偏差为响应峰值和峰值频率。 

6）模型修正后再返回步骤 1），直至相关分析

符合要求。 

模型经参数修正后，仿真结果与实验结果基本

对应。考虑结构对称性，选取一个基板外围测点

A2 和一个中心区域测点 A5 来分析，如图 4 所示。

可以看出，实验与仿真得到的响应数据在峰值、峰

值频率基本对应。中低频段的仿真值在峰值和变化

趋势上和实验值重合较好，在高频段仿真值略大于

实验值，主要原因是太阳翼基板在高频的模态密度

较大，有限元/边界元法计算精度有所下降。 

 

图 4  修正模型后试验与仿真加速度响应功率谱峰值频率 

Fig.4  Comparison between experimental and numerical 
acceleration responses 

3  声学疲劳寿命分析 

3.1  声学激励下的结构响应 

采用模态叠加法，计算复合材料太阳翼基板在

声学激励下的结构响应。在声学激励下的局部应力

可通过以式（9）计算： 

( )
, ,( ) ( ) ( )k

i j K i j kxt C x L t 
 

 (9) 

式中： ( )
, ( )k

i jC x 为某一位置的模态应力； ( )kL t

为模态参与因子。 
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根据给定的试验条件，使用多个平面波模拟混

响声源，如图 5 所示。试验声压谱见表 2，太阳翼

基板处于自由状态。 

 

图 5  混响声源 

Fig.5  Reverberation sound source 
 

表 2  试验声压谱 
Table 2 Sound pressure spectrum in test 

倍频程带宽中心频率/Hz 声压级值/dB 允差/dB 

31.5 118 ±5 

63 131 

±3 

125 134.5 

250 135 

500 133.5 

1000 127 

2000 122 

总声压级 140 ±1.5 

持续时间/min 1 — 

 
图 6 是通过模态分析，获得的太阳翼基板模态

应力分布。根据式（9）可计算太阳翼基板在噪声

激励下的应力响应。 

 

图 6  前六阶模态应力 

Fig.6  Modal stress distribution of the first six modes 
 

3.2  疲劳损伤理论 

在典型结构的使用寿命区间，零件通常受到周

期性载荷的作用，其载荷可能是常幅的，也可能是

变幅的。如果加载振幅随时间变化，一个循环的构

成及响应的振幅则更加难以确定。根据应力、应变、

力等加载参数的时间历程，可以对循环进行计数，

将复杂的变幅加载历程简化为一组离散的简单常

幅加载过程。雨流计数法被认为是预测疲劳寿命的

较好方法。对于随机激励这种复杂载荷，雨流计数

可以识别在复杂载荷序列中与常幅疲劳数据相似

事件，并筛选去掉应力幅值较小的事件。在随机噪

声激励下，采用雨流计数法筛选并统计载荷循环。 

文中采用 Miner 线性损伤累积理论，对太阳翼

基板进行疲劳寿命分析。根据 Miner 线性损伤假设，

每一次应力循环对结构造成的损伤是可以线性叠
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加的，各应力之间相互独立，不考虑加载次序，当

损伤累积到某一临界值，即认为试件发生疲劳破坏。

对于 i 级载荷循环了 ni 次时，造成的疲劳损伤 Di

为： 

i
i

i

n
D

N
   (10) 

则所有各级载荷累积造成的疲劳损伤可表示

为： 

1

n
i

i
i i

n
D D

N
     (11) 

疲劳寿命 T 等于： 

CRD
T t

D
   (12) 

式中： 表示应力幅值为 i 级时发生疲劳破坏

的循环次数，一般由实验获得；DCR 表示疲劳损伤

临界值，一般取 1。 

3.3  声学疲劳分析结果 

噪声激励持续时间为 60 s 的结构疲劳损伤和

疲劳寿命如图 7 所示。可以看出，由于模型结构具

有对称性，混响场内声压均匀分布，疲劳损伤分布 

 
图 7  加载 60 s 时太阳翼基板声学疲劳 

Fig.7  Random acoustic fatigue for solar panel under 60 s 

也呈现沿基板长轴的对称性。其中太阳翼基板中心

区域疲劳损伤最大，为危险点。危险点在多阶模态

下的应力都处于较高水平，对响应贡献较大的二阶、

三阶模态中应力集中表现明显，如图 8 所示。 

 

图 8  危险点应力自功率谱密度 

Fig.8  Self power spectral density of stress in dangerous 
location 

 

综上所述，在噪声激励持续作用 60 s 后，损

伤率分布呈沿结构长轴对称状态，疲劳危险点处最

大损伤率 D=0.0232，太阳翼基板未出现疲劳破坏，

最短疲劳寿命 T=2.58×103 s。 

4  结论 

文中采用三明治夹心板理论对复合材料太阳

翼基板进行了力学等效处理，建立了复合材料太阳

翼基板的声振耦合 FE/BEM 分析模型，结合噪声试

验结果，采用基于频率响应的模型验证方法，对模

型的不确性参数进行了修正。以此为基础，采用

Miner 线性损伤累积理论及雨流计数法，仿真分析

了太阳翼基板的疲劳寿命。研究结果表明： 

 1）采用三明治夹心板理论对碳纤维蒙皮-蜂

窝铝芯太阳翼基板进行等效处理，简化了计算代价，

同时能准确反映结构动力学特性。 

2）根据噪声试验结果，采用基于频率响应的

模型验证方法，对蜂芯等效参数进行了修正，提高

了模型的预测精度。 

3）太阳翼基板疲劳危险点出现在基板中心区

域，该区域在多阶模态中都处于高应力水平，是疲

劳破坏的主要区域。 
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