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摘　 要： 为减小空间可展开机构中弹簧展开铰链应用时易产生的冲击，通过拉格朗日方程与赫兹方程，提出铰链展开末端的

冲击加速度和冲击力矩的计算方法，分析影响冲击力矩大小的主要因素，首次从组合机构的角度，提出间歇性运动机构和耗

能型机构两种降低弹簧展开铰链展开末端冲击的设计方案，从能量的角度讨论两种机构减小铰链冲击方法的作用效果． 对两

种降低铰链冲击的机构进行三维建模，并对模型进行仿真验证． 仿真结果表明：间歇性运动机构和耗能型机构分别可以使冲

击力矩减少约 ９０％和 ３１％． 研制两种低冲击铰链机构样机，并进行试验和测试，冲击加速度测量结果表明，间歇性运动机构和

耗能型机构可以分别使铰链展开末端冲击速度降低约 ９５％和 ４０％．
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　 　 展开铰链是连接很多空间折展机构的重要部

件，展开铰链由于同时具备可动连接、展开、锁定功

能，已被广泛应用于太阳翼、大型天线、大型空间支

撑臂、可展桁架等航天领域． 目前，展开铰链主要分

为储能型、形状记忆材料型和动力展开型，其中由涡

卷弹簧驱动的储能型展开铰链因储能元件质量轻、
可靠性高而被大量应用． 为了确保展开铰链能够可

靠展开并锁定，涡卷弹簧的力矩裕度要＞１，在这一

条件下，铰链展开末端容易产生很大的冲击振动，振
动在太空微重力环境下持续很久，可能会危及相关

设备的正常工作，甚至会导致系统失效．
在无减速部件展开铰链驱动的航天器研究方

面，马尚君等［１］对铰链展开式构型航天器设计及其

动力学仿真进行了研究，游斌弟等［２］ 对卫星太阳阵

展开锁紧过程冲击振动进行了研究，张志娟等［ ３ ］ 对

太阳翼铰链锁定冲击载荷建模分析方法进行了研

究，王晛等［ ４ ］进行了太阳翼地面展开锁定动力学仿

真分析，陈天智等［ ５ ］提出了太阳翼展开铰链展开锁

定最大冲击载荷修正方法，谷勇霞等［ ６ ］ 对考虑多间

隙时帆板式展开机构动力学进行了分析，Ｌｉ Ｊｕｎｌａｎ



等［ ７ ］对阻尼摩擦重力等因素对含铰链间隙的展开

机构的动力学特性进行了研究． 在降低展开铰链锁

定冲击的减速部件研究方面，国内外学者研究了在

铰链的基础上增加阻尼器以减小冲击，梁小光

等［ ８－９ ］分析了阻尼器对卫星太阳翼展开铰链锁定冲

击力矩的影响等，而且提出了卫星太阳翼阻尼器的

参数选定方法． 肖应廷等［ １０ ］ 研究黏性阻尼器对减

小展开式太阳翼锁定冲击力矩的影响等，Ｍｉｔｔｅｒ
等［ １１ ］研究了可调整的大转角阻尼器，蒲海玲等［ １２ ］

分析了黏滞型阻尼器对太阳翼展开性能的影响，并
提出了太阳翼黏滞型阻尼器的可靠性评估方法［ １３ ］ ．
但适用于高低温、真空等极限环境的阻尼器设计难

度过大，成本高，重量大，而且有源的阻尼器在太空

中工作可靠性不高，因此，设计出无源、重量轻、可靠

性好、能适应极限环境的减小冲击的部件具有重要

意义．
本文首先介绍了弹簧展开铰链在展开末端产生

的冲击问题；然后从能量的角度提出了解决该问题

的途径；而后针对减小冲击的方法，提出了两种相应

的机构设计方案———间歇运动式低冲击铰链机构和

耗能型低冲击铰链机构，并对其进行了建模和仿真，
以验证机构方案的可行性和检测冲击减小效果；最
后研制了两套低冲击弹簧铰链机构样机，并进行了

试验与测试．

１　 弹簧展开铰链及其锁定冲击

１．１　 弹簧展开铰链结构

由涡卷弹簧驱动的展开铰链包括公铰、母铰、连
接杆、涡卷弹簧、锁定杆、柱杆、片簧和弹簧支撑管

等［ １４ ］，如图 １ 所示．

涡卷

弹簧

柱杆片簧
公铰

母铰

弹簧

支撑管
连接杆

图 １　 涡卷弹簧驱动的展开铰链结构

　 　 公铰和母铰与刚体部件相连（比如太阳翼、卫
星天线板或支架），母铰可以围绕连接杆自由转动，
涡卷弹簧里端固定在连接杆上，外端通过弹簧支撑

管固定在公铰上，片簧、锁定杆和柱杆转接杆组成了

锁定装置，片簧一端固定在公铰上，另一端固定在锁

定杆上，在涡卷弹簧的驱动下，母铰转动，转到一定

位置时与柱杆碰撞，碰撞使母铰反向，此时柱杆滑入

母铰的锁定沟槽中，铰链完成锁定．
１．２　 展开末端锁定冲击

根据工程经验，在铰链展开过程中，涡卷弹簧的

驱动力矩和摩擦阻力距随展开时间的变化曲线如

图 ２所示，当铰链展开到位时，设此时弹簧力矩为

Ｔ ｄ
ｅｎｄ， 摩擦阻力矩为 Ｔ ｆ

ｅｎｄ， 静力矩裕度可以表示为

Ｔｄ
ｅｎｄ ／ Ｔ ｆ

ｅｎｄ － １ ≥ １［１４］， 由于力矩裕度的存在，展开铰

链展开锁定瞬间会产生很大的冲击振动，在某卫星

太阳翼地面试验的数据［ ８ ］中，最大锁定冲击力矩约

１２０ Ｎ·ｍ． 例如，卫星天线展开到位时，铰链上的锁

定机构工作，使天线的运动突然停止，从而对天线、
展开机构、以及卫星上相关设备产生相应的载荷

（主要是根部弯矩）． 过大的冲击载荷可能造成铰链

连接部件损坏，甚至导致整个卫星失效．
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图 ２　 展开过程中驱动力矩和摩擦阻力的变化曲线

　 　 铰链展开末端的冲击可以通过展开末端的角速

度或者碰撞力矩来衡量，二者的计算过程如下．
１）角速度计算． 设母铰的惯量为 Ｊｂ， 转动角度

为 θ，最大转角为 θｍ，初始角度为 θ０，则母铰的动能

可以表示为

Ｔ ＝ ０．５Ｊｂθ
·２ ．

　 　 根据工程经验，由于摩擦阻力矩线性增加，采用

工程通用的算法［ １５ ］，可以把摩擦阻力矩等效成一

个线性增大的阻尼，该阻尼的曲线的变化率设为

Ｋ ｆ， 驱动弹簧的刚度系数为 Ｋ１， 铰链的等效弹性势

能可表示为

Ｖ ＝ １
２
Ｋ１ θ２

ｍ － θｍ － θ( ) ２[ ] ＋ １
２
Ｋ ｆ θ０ ＋ θ( ) ２ － θ２

０[ ] ．

代入拉格朗日方程 Ｌ ＝ Ｔ － Ｖ 得

θ¨ －
Ｋ１ － Ｋ ｆ

Ｊｂ
θ ＝ －

Ｋ１θｍ ＋ Ｋ ｆθ０

Ｊｂ
．

　 　 初始条件为 ｔ ＝ ０， θ（０） ＝ ０， θ·（０） ＝ ０， 令 α ＝
（Ｋ１θｍ ＋ Ｋ ｆθ０） ／ Ｊｂ，ω ＝ （Ｅ１ － Ｅ２） ／ Ｊｂ， 解微分方程得
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　 　 在展开铰链展开过程中，展开的角位移一般是确

定的，可以看出展开时间和角位移一一对应，因此可

以确定展开时间，进而可以带入展开角速度的表达

式，得到铰链展开末端母铰的角速度， 这里设为 θ·ｍ ．
２）碰撞力矩计算． 母铰及其刚体部件和公铰的碰

撞是个非线性问题，可以把该问题简化为两个弹性球

的碰撞． 设 Ｊｉ（ｉ ＝ １，２）、θｉ、Ｅｉ、νｉ、Ｒｉ 分别为两球的转动

惯量、碰撞产生的应变、弹性模量、泊松比和碰撞处的

曲率半径．
碰撞力矩可以近似表示为［１６ ］

Ｍ ＝ ｓｉｎ３ ／ ２（
１．０６７θ·ｍ

θｍａｘ
ｔ）θ３ ／ ２

ｍａｘ ／ ｈ３ ／ ２ ． （１）

其中：
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　 　 由此可以看出，在材料、碰撞处的曲率、惯量一

定时，碰撞力矩只与铰链展开末端母铰的角速度 θ·ｍ

有关，因此，降低弹簧铰链机构锁定冲击应主要考虑

减小铰链展开末端的角速度 θ·ｍ， 同时还要满足铰链

的力矩裕度要求．

２　 减小展开末端冲击方法

从能量转化的角度，母铰的角速度的二次方正

比于涡卷弹簧的驱动力矩和摩擦阻力矩做功之和，
设 Ｗ ｄ 和 Ｗ ｆ 分别为驱动力矩和摩擦阻力距做功，则

０．５Ｊｂ θ
˙２

ｍ ＝ Ｗｄ － Ｗ ｆ ．
　 　 在图 ２ 中做功之和表示为阴影的面积，由式

（１）可知，母铰的角速度和碰撞力矩正相关，因此，
减少图中阴影部分的面积可以有效地减小碰撞力

矩． 本文提出间歇性运动式和耗能型低冲击展开铰

链机构设计方法．
２．１　 间歇运动机构法

间歇性运动机构可以有效地控制涡卷弹簧的能

量释放，常见的例子为由发条驱动的机械钟表． 其

工作原理为：涡卷弹簧同时驱动铰链展开和间歇性

机构的运动，驱动间歇性机构的运动通过锁定可以

暂时中断铰链的转动，铰链再输出力或力矩到解锁

机构上，然后解除对铰链的锁定，使得铰链由原来的

连续转动转化为间歇性转动．
从能量的角度，在间歇性运动机构的作用下，涡

卷弹簧的能量间歇性释放，可以使铰链每次仅仅转

动一个很小的角度，因此只有最后一个阶段的转动

把一部分的能量转化为母铰的动能． 如图 ３ 所示，
阴影部分的面积表示转化为母铰动能的弹性势能，

远小于图 ２ 中的阴影部分面积，因而可以大大降低

展开末端母铰的角速度． 并且驱动间歇性机构的运

动为周期运动，其转动的圈数基本不受限制，因而具

有一定的优势．
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图 ３　 间歇性运动机构作用下弹簧力矩的变化曲线

　 　 图 ３ 中 Ｅ１ 表示未使用间歇性运动机构之前的能

量，Ｅ２ 为增加间歇性机构后最后一次冲击的能量，摩
擦阻力矩的周期为 Δθ，其大小等于间歇性机构擒纵

轮的分度． 所以系统能量的降低率可以表示为

η ＝ （Ｅ１ － Ｅ２） ／ Ｅ１ × １００％． （２）
　 　 由式（２）可以看出，系统降低冲击的效果非常

显著，达到 ９５％左右．
２．２　 耗能机构法

耗能机构方案采用在原来铰链的结构基础上，
增加一个耗能元件，例如涡卷弹簧，原涡卷弹簧驱动

铰链的同时，驱动耗能元件，耗能元件在铰链展开过

程中提供阻力，例如一个涡卷弹簧可以提供随展开

角度不断增大的阻力，将一部分的能量储存起来．
在铰链展开即将达到指定位置时，该耗能元件通过

分离机构与铰链和驱动源分离． 分离以后，铰链在

原驱动涡卷弹簧和摩擦阻力矩的作用下继续展开，
直至展开到位，完成锁定． 图 ４ 为耗能机构法弹簧

力矩随着展开角度的变化曲线，相比于图 ２，阴影部

分的面积减小了一些． 但其受到转动角度的限制，
其运动被限制在 １８０°之内．
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图 ４　 耗能机构作用下弹簧力矩的变化曲线

３　 低冲击铰链设计及试验验证

依据前面的设计思路，采用间歇性运动机构方

案和耗能机构的方案，研制了两种低冲击铰链机构，
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并进行试验验证．
３．１　 间歇式低冲击铰链机构及其试验

满足前面讨论的运动形式的机构，常见的为擒

纵机构． 擒纵机构包括擒纵部分和振荡部分，涡卷

弹簧同时作用在铰链和擒纵部分上，经过一小角度

的转动，擒纵部分通过位形锁定铰链，擒纵部分小的

角位移输出一个碰撞力矩，作为振荡部分的输入，振
荡部分反馈擒纵部分一个几乎等大的碰撞力矩，解
除位形锁定． 当铰链转过下一小角度时，擒纵机构

会重复以上过程，直到铰链展开到位，结构形式如

图 ５所示．

振荡
部分

摆轮

圆盘钉

限位钉

擒纵叉

擒纵轮

擒
纵
部
分

游丝

图 ５　 间歇式铰链机构结构

　 　 擒纵机构可以使铰链间歇性转动，每一小段的

运动学分析都可以采用类似自由展开铰链的分析过

程，然后通过迭代法求得每一段的末端角速度，该角

速度作为下一段的起始角速度，求得的展开末端的

角速度通过代入式（１），得到最终的碰撞力矩．
在涡卷弹簧驱动的展开铰链基础上，增加擒纵机

构，为了放大铰链的角位移和缩小作用在擒纵机构上

的力矩，在擒纵机构和展开铰链之间增加了一对增速

齿轮，确定了结构参数，完成了结构设计和三维建模，
并对模型进行仿真验证． 为简化模型，仿真过程未考虑

各处的阻尼，仿真结果如图 ６、７ 所示，以三维模型加工

出的样机如图 ８ 所示，图 ８ 中转接机构包含了增速齿

轮组，目的是把驱动涡卷弹簧内的力矩转化为施加在

增速机构上的力矩，并放大擒纵机构的输入角位移．
　 　 在图 ６、 ７ 中， ε 为涡卷弹簧的预加载力矩

（ｍＮ·ｍ），不含擒纵机构的自由展开铰链的碰撞力

如图 ６ 所示，可以得出自由展开铰链的碰撞力高达

１ ５７６４ Ｎ，在擒纵机构的作用下，图 ９ 中碰撞力下降

到１ ２５０ Ｎ，以碰撞力为衡量指标，冲击的减小比例

为 ９２．０７％． 在图 ８ 所示的样机基础上，通过加速度

传感器测量冲击加速度，以之来衡量，得到的结果如

图 １０ 所示，经过计算也可以得到近似的冲击减小比

例． 其展开过程的速度曲线如图 ７ 所示．
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图 ６　 自由展开铰链的碰撞力仿真［１ ７ ］
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图 ８　 间歇式铰链机构原理样机
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图 ９　 间歇式铰链机构的碰撞力仿真
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图 １０　 间歇式铰链机构展开末端角加速度对比

３．２　 耗能式低冲击铰链机构及其试验

耗能式低冲击铰链机构方案设计如图 １１ 所示，
驱动涡卷弹簧和耗能涡卷弹簧分别位于铰链的两

侧，前者驱动母铰转动，后者提供一个不断增大的阻

力，在展开前、中、后期不断储存能量． 为了在展开

末期反向力矩涡卷弹簧不作用于铰链，不影响铰链

的锁定，在铰链和耗能涡卷弹簧之间增加了一个分

离机构，使母铰转到设定的角度时，耗能涡卷弹簧和

铰链分离．

驱动涡卷

弹簧

耗能涡
卷弹簧

分离机构

图 １１　 基于耗能型机构的展开铰链方案设计

　 　 图 １２ 是基于耗能机构的展开铰链的样机，试验

台架用于固定铰链，以便于试验和测量．

试验台机架

反向力矩涡
卷弹簧式减
速部件

自由
展开
铰链

图 １２　 基于耗能机构的铰链样机图

　 　 依照图 １１ 的设计方案三维建模，以三维模型进

行运动学仿真，以验证方案可行性和测量该方案的

减速效果，未考虑摩擦时的仿真结果如图 １３ 所示，
自由展开铰链的最大角速度为 ３ ８０９ （°） ／ ｓ，基于耗

能机构的铰链展开末端的角速度为 ２ ５９６ （°） ／ ｓ，减
小了 ３１．８５％．
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图 １３　 耗能式铰链机构仿真

　 　 样机测量得到结果见图 １４，以冲击加速度为衡

量指标，自由展开铰链的最大加速度为 ８９９ （°） ／ ｓ２，
基于耗能机构的展开铰链的展开末端加速度为

５４２ （°） ／ ｓ２，减小了 ３９．７１％．
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图 １４　 耗能式铰链机构冲击加速度测试

４　 结　 论

１）为了有效降低弹簧展开铰链锁定冲击问题，
首先对铰链展开末端的冲击进行描述，推导出了碰

撞力矩和铰链展开末端的角速度关系，从能量的角

度，提出了两种降低铰链锁定冲击的方法．
２）设计了间歇式和耗能式两种低冲击铰链机

构，通过仿真验证了设计的可行性，仿真分析了减小

铰链末端冲击的效果，结果表明两种方法可以使铰

链冲击分别减小约 ９５％和 ４０％．
３）研制了两种低冲击铰链机构样机，进行了展

开锁定冲击试验测试，验证了两种低冲击铰链机构

的可行性．
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［１４］陈烈民． 航天器结构与机构［Ｍ］． 北京：中国科学技术

出版社，２００５．
［１５］孙京． 太阳翼铰链平面涡卷弹簧参数设计［ Ｊ］．航天器

工程，２０００，９（３）：３７－４３
［１６］ＧＵＯ Ｈ Ｗ， ＬＩ Ｚｈｏｎｇｊｉｅ， ＤＥＮＧ Ｚｏｎｇｑｕａｎ， ｅｔ ａｌ． Ａ ｌｏｗ⁃
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ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ［Ｊ］． Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ ａｎｄ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ， ２０１４，
６４３： ３０２－３０９．
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（编辑　 杨　 波）
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封面图片说明

封面图片来自本期论文“新型风力 ／ 洋流涡轮气动及引射特性”，是哈尔滨工业大学能源科学与工

程学院推进理论与技术研究所设计的新型低品位风力 ／ 洋流涡轮示意图． 该涡轮是包含单级涡轮和波

瓣引射结构的双涵道涡轮，结构设计采用涡轮喷气发动机设计技术，使新型低品位风力 ／ 洋流涡轮能突

破传统风力机的贝茨极限，适用于低速风能和洋流能开发． 左图是波瓣引射器的局部左视图，中图是新

型涡轮的立体半剖图，右图是外涵道出口截面的流向涡量云图． 涡轮工作时，内 ／ 外涵道流体流经引射

器后形成规则流向涡对，产生强抽吸作用，显著降低涡轮转子后侧压力，提高内涵道流体的有效做功速

度，从而实现超低速工况启动． 新型低品位风力 ／ 洋流涡轮功率曲线与来流速度呈指数增长，能量利用

率大于 ６６％，具有体积小、效率高、适用范围广、微风条件下即可发电等优点．

（图文提供：韩万龙，颜培刚，何玉荣，韩万金．哈尔滨工业大学能源科学与工程学院 推进理论与技术研究所）
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