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摘　 要：为提升行星探测器着陆缓冲过程的安全性与稳定性，提出了一种新型结构的多级铝蜂窝缓

冲器，该缓冲器属于双向拉压缓冲器，具有结构简单、可靠性强、通用化程度高等特点。 通过

Ａｎｓｙｓ ／ Ｌｓ⁃ｄｙｎａ 对 ３ 种材料的三级铝蜂窝缓冲进行冲击仿真实验，并与传统的 ２ 种材料的三级铝蜂

窝进行对比，其结果表明在一级铝蜂窝压缩完成后，冲击平台反向加速度峰值明显降低，且加速度

变化曲线较为顺滑，有利于提高行星探测器着陆过程中整体安全特性。 在此基础之上，考虑到实际

结构工程应用，对 ３ 种材料的三级铝蜂窝进行旋转正交组合实验，选取一种最具有合理性的搭配方

案。 将该搭配方案应用于新构型的整机环境中利用 Ａｄａｍｓ 进行冲击仿真，并与传统悬臂式着陆器

的仿真结果进行对比分析以验证其缓冲性能。

关　 键　 词：着陆缓冲；缓冲器；多级铝蜂窝；反向加速度；整机仿真

中图分类号：Ｖ４７６．３　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０００１⁃０６

　 　 缓冲器作为行星探测器着陆过程中最重要的吸

能装置，承担着吸收大部分冲击动能以及保护行星

探测器的本体结构和有效载荷不受到冲击破坏的任

务。 铝蜂窝作为缓冲器的重要组成部分，利用其结

构变形来实现吸收冲击动能的目的［１⁃５］。 铝蜂窝是

一种多孔固体材料，具有密度低、压溃强度弱、压缩

变形大且空间适应性强等优点。 在许多工程领域，
特别是航天工程领域得到了广泛的应用，例如阿波

罗 １１ 号月球探测器、嫦娥三号、嫦娥四号月球探测

器。 因此铝蜂窝缓冲性能的优化对行星探测器具有

重要意义，国内国防科技大学李翔城等［６］ 对组合式

铝蜂窝缓冲结构进行了研究，为缓冲吸能结构的优

化设计提供新的选择方式。 文献［７］对 ２ 种材料的

铝蜂窝进行了多级搭配仿真，研究得出三级铝蜂窝

具有最优良的缓冲吸能特性。
本文首先以新型多级蜂窝缓冲器作为研究对

象，在此构型的基础上进行了 ３ 种材料的三级铝蜂

窝的仿真实验，并与文献［７］中的 ２ 种材料的三级

铝蜂窝的搭配仿真结果进行分析对比；其次将三级

铝蜂窝进行旋转正交组合仿真实验，进而对多级铝

蜂窝缓冲器进行优化设计，为实际应用提供一种可

行性方案。 并将这种可行性方案应用到一定质量的

新构型着陆器本体上做多种工况下的仿真分析，与
传统悬臂梁式的探月着陆器做相应的对比分析以验

证缓冲性能，为后续工程实施提供技术支撑。

１　 新型缓冲器的基本构型与原理

缓冲器的设计由两块核心内容组成：缓冲设计

和强度设计［８］。 在缓冲设计部分，铝蜂窝具有密度

低、压溃强度弱、压缩变形大且空间适应性强等

优点。

图 １　 双向拉压多级蜂窝缓冲器
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如图 １ 所示，为一种新型的双向拉压多级蜂窝

缓冲器，通过在内筒内部设有压缩吸能材料、在外筒

内部设有拉伸吸能材料，以及在外筒内部设置凸台、
双向拉压杆、压缩装置相配合的设计，实现了行星着

陆缓冲器在着陆过程中的拉压双向吸能。 具体工作

原理：当缓冲器在冲击作用下受拉时，拉力通过万向

节连接件拉动双向拉压杆的凸台对缓冲器外筒产生

作用，使得外筒和内筒产生相对滑动，在滑动过程中

外筒底部端盖压缩外筒多级铝蜂窝，外筒多级铝蜂

窝吸收冲击动能；当缓冲器在冲击作用下受压时，压
力通过万向节连接件传递给双向拉压杆，双向拉压

杆通过底部圆盘对内筒多级铝蜂窝进行压缩，内筒

多级铝蜂窝吸收冲击动能。 其相对于传统缓冲器而

言结构简单，可靠性、通用化程度高。 在结构设计上

基于新型多级蜂窝缓冲器的探月着陆器相对于传统

构型着陆器而言，具有一定的特殊性，图 ２ 所示为新

构型着陆器示意图。

图 ２　 基于新型多级蜂窝缓冲器的探月着陆器

２　 缓冲材料的选择

根据铝蜂窝结构压缩特性，可将其压缩过程分

为异面压缩和面内压缩。 如图 ３ 所示，沿着 ｚ 方向

压缩即为异面压缩，沿着 ｘ，ｙ 方向即为面内压缩。
由于异面压缩时产生的平均应力远远大于面内压缩

时产生的平均应力［９］，所以通常情况下，在铝蜂窝

缓冲器中，由铝蜂窝来承受异面压缩方向的冲击

载荷。

图 ３　 铝蜂窝材料异面方向示意图

图 ４　 探测器（总质量 １ ８００ ｋｇ）反向加速度曲线［７］

文献［１０］中利用 Ｈｅｘ ｗｅｂ 公司的 ２ 种强度的铝

蜂窝串联作为缓冲器的二级缓冲材料，以研究分析

二级铝蜂窝缓冲装置的缓冲特性。 而文献［７］在选

取 Ｈｅｘ ｗｅｂ 公司的 ２ 种强度的铝蜂窝作为缓冲材料

的基础上，又对三级，四级和五级进行仿真分析，确
定最佳吸能缓冲级数为三级。 但是，上述三级蜂窝

缓冲器仅仅局限于 ２ 种材料的铝蜂窝，且其仿真结

果如图 ４ 所示。 在当第一级蜂窝材料完全压缩时，
探测器反向加速度发生突变，造成探测器过载突然

增大，容易对探测器本体及有效载荷产生不利影响，
且如若针对载人探测器而言，其内部宇航员具有不

太良好的舒适度，或对宇航员身体造成损伤。 在这

一情况下，为缓和探测器反响加速度发生突变的情

况，在 ２ 种材料的铝蜂窝之间再添加一种强度适中

的铝蜂窝材料作为搭配，如表 １ 所示。
表 １　 铝蜂窝材料参数表［１１］

型号 ＥＸ ／ ＧＰａ ＥＹ ／ ＧＰａ ＥＺ ／ ＧＰａ ＧＸＹ ／ ＧＰａ ＧＸＺ ／ ＧＰａ ＧＹＺ ／ ＧＰａ
Ｈｅｘｗｅｂ１ ／ ４⁃５０５２⁃０．００１⁃２．１ １．３×１０－３ １．３×１０－３ １．６３ ０．３０ ０．１５ ０．２２
Ｈｅｘｗｅｂ１ ／ ４⁃５０５２⁃０．００１５⁃２．３ ２．３×１０－３ ２．３×１０－３ １．７５ ０．３５ ０．１８ ０．２６
Ｈｅｘｗｅｂ１ ／ ４⁃５０５２⁃０．００１５⁃３．４ ３．１×１０－３ ３．１×１０－３ ２．１８ ０．４０ ０．２０ ０．３０

２
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３　 仿真分析验证

根据文献［１２］所给出的着陆冲击模型及参数

确定方法，选用探测器本身四分之一质量对铝蜂窝

进行异面冲击（因为探测器本身如果为四腿结构，
主缓冲支柱和辅助缓冲支柱分别承担纵向和横向载

荷，竖向冲击主要靠主缓冲支柱来吸收，每条主缓冲

支柱承担约四分之一的冲击质量），在 Ａｎｓｙｓ ／ Ｌｓ⁃
ｄｙｎａ 软件中进行简化建模，利用 Ｌｓ⁃ｐｒｅｐｏｓｔ 进行后

处理，简化模型见图 ５，质量块同样设为 ４５０ ｋｇ，压
缩完成后的状态如图 ６ 所示，仿真结果可得质量块

的反向加速度如图 ７ 所示。

图 ５　 三级蜂窝缓冲　 　 　 　 图 ６　 冲击压缩完成后的

装置简化模型 有限元模型

图 ７　 冲击平台反向加速度曲线

该仿真结果与先前两种材料的铝蜂窝搭配的三

级蜂窝缓冲器对比，其冲击平台加速度最大值明显

降低，且其冲击平台反应加速度曲线也更为平滑。
由此可见，在强弱铝蜂窝间添加一种过渡性材料则

更有利于减小在弱蜂窝铝材压缩量达到最大时突变

加速度的变化峰值。
但是，为了适应新型双向拉压多级蜂窝缓冲器

的需求，需要将三级铝蜂窝的内外径，强中弱 ３ 种蜂

窝的厚度，搭配出一种最优解，即三级铝蜂窝压缩量

达到最大，且冲击平台反向加速度的最大值最小。
针对上述问题，采用旋转正交组合实验对三级铝蜂

窝进行搭配仿真实验。 利用旋转正交组合方案进行

实验具有较强的代表性，能够比较全面地反映各因

素水平对指标影响的大致情况，具有均衡分散性和

整体可比性，能减少实验次数，使计算分析大为

简化［１３］。
将压缩行程仿真结果导入到 Ｄｅｓｉｇｎ⁃Ｅｘｐｅｒｔ 软

件进行验证其结果是否收敛［１４］，如图 ８ 所示，验证

可得其仿真结果在合理范围之内，具有收敛性。 且

当三 级 铝 蜂 窝 整 个 行 程 为 ７５０ ｍｍ， 弱 蜂 窝

（Ｈｅｘｗｅｂ１ ／ ４⁃５０５２⁃０．００１⁃２．１）长度为 ３００ ｍｍ，中蜂

窝（Ｈｅｘｗｅｂ１ ／ ４⁃５０５２⁃０．００１５⁃２．３）长度为 ２５０ ｍｍ，强
蜂窝（Ｈｅｘｗｅｂ１ ／ ４⁃５０５２⁃０．００１５⁃３．４）长度为 ２００ ｍｍ
时，其压缩行程最长，且其压缩完一级弱蜂窝时达到

加速度最大值，相较于传统的 ２ 种材料的铝蜂窝组

成的三级铝蜂窝而言，加速度峰值明显降低。

图 ８　 压缩行程残差正态图

在对多级铝蜂窝的搭配方式进行优化后，需要

将优化结果应用到整机环境中，其整机多体动力学

模型在 ＡＤＡＭＳ 中建立，如图 ９ 所示。 与传统悬臂

梁式的探月着陆器机体质心反向加速度做相应的对

比分析以验证缓冲性能，其模型如图 １０ 所示。 为了

对铝蜂窝的压溃力模拟，建立 ２ 个摩擦块，利用摩擦

力来模拟铝蜂窝压溃［１４］。 建模方法：内筒与两摩擦

块建立接触副，２ 个摩擦块之间建立平面副，且均与

外筒存在滑移副，方向沿内筒轴向，并且存在摩擦，
图 １１ 展示了铝蜂窝的摩擦块建模形式。 在工况 １
环境中，质心加速度响应极限工况下着陆器机体姿

３
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态为四腿同时着地，其触地速度为 ４ ｍ ／ ｓ，本体质量

为 １ ６００ ｋｇ，引力环境为 １．６３ ｍ ／ ｓ２，本体质心加速度

如图 １２ 所示，着陆器足垫触地后，通过铝蜂窝压溃

进行吸能减速。 传统构型的铝蜂窝着陆器，其最大

质心加速度出现在 ０．０６２ ｓ，ａｍａｘ ＝ ４０．８ ｍ ／ ｓ２，新构型

的多级铝蜂窝缓冲着陆器，其最大质心加速度出现

在 ０．０５６ ｓ，ａｍａｘ ＝ ３６．２ ｍ ／ ｓ２。

图 ９　 新构型探月着陆器多体动力　 　 图 １０　 传统构型探月着陆器多体动　 　 图 １１　 铝蜂窝压溃模拟示意图

学模型（四腿同时着地） 力学模型（四腿同时着地）

图 １２　 本体质心加速度（四腿同时着地）

图 １３ 和图 １４ 分别展示了“２⁃２”着陆条件下新

构型探月着陆器和传统构型探月着陆器的多体动力

学模型，其着陆条件为：触地速度为 ４ ｍ ／ ｓ，本体质

量为 １ ６００ ｋｇ，月面坡度 ８°，引力环境为 １．６３ ｍ ／ ｓ２，
本体质心加速度如图 １５ 所示，着陆器足垫触地后，
通过铝蜂窝压溃进行吸能减速。 传统构型的铝蜂窝

着陆器，其最大质心加速度出现在 ０． ０５２ ｓ，ａｍａｘ ＝
５４．８ ｍ ／ ｓ２，新构型的多级铝蜂窝缓冲着陆器，其最

大质心加速度出现在 ０．２２４ ｓ，ａｍａｘ ＝ ４９．３ ｍ ／ ｓ２。

图 １３　 新构型探月着陆器　 图 １４　 传统构型探月着陆器

多体动力学模型 多体动力学模型

（“２⁃２”式着地） （“２⁃２”式着地）

图 １５　 本体质心加速度（“２⁃２”式着地）

图 １６ 和图 １７ 分别展示了“１⁃２⁃１”着陆条件下

新构型探月着陆器和传统构型探月着陆器的多体动

力学模型，其着陆条件为：触地速度为 ４ ｍ ／ ｓ，本体

质量 １ ６００ ｋｇ，月面坡度 ８°，引力环境为 １．６３ ｍ ／ ｓ２，
本体质心加速度如图 １８ 所示，着陆器足垫触地后，
通过铝蜂窝压溃进行吸能减速。 传统构型的铝蜂窝

着陆器，其最大质心加速度出现在 ０． ０９８ ｓ，ａｍａｘ ＝
４１ ｍ ／ ｓ２，新构型的多级铝蜂窝缓冲着陆器，其最大

质心加速度出现在 ０．２８９ ｓ，ａｍａｘ ＝ ３４．７ ｍ ／ ｓ２。

图 １６　 新构型探月着陆器　 图 １７　 传统构型探月着陆器

多体动力学模型 多体动力学模型

（“１⁃２⁃１”式着地） （“１⁃２⁃１”式着地）
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图 １８　 本体质心加速度（“１⁃２⁃１”式着地）

将仿真结果进行对比分析，结果表明：在多种工

况的着陆条件下，基于新型多级蜂窝缓冲器的探月

着陆器的本体质心加速度普偏低于传统悬臂式着陆

器，特别是在极端工况下，其最大质心加速度的响应

时间低于传统悬臂式着陆器，这对于着陆器本体而

言，更有利于其大大降低在着陆过程中出现的损伤。
为后续工程实施及未来新着陆构型的设计提供技术

支撑。

４　 结　 论

基于 Ａｎｓｙｓ ／ Ｌｓ⁃ｄｙｎａ 有限元软件，在传统 ２ 种强

度铝蜂窝的材料的基础之上再添加一种强度的铝蜂

窝材料进行过渡，对这种搭配方式的多级铝蜂窝进

行仿真，并将优化后的搭配方案应用于整机环境中，
该整机模型基于 Ａｄａｍｓ 仿真软件进行多条件多工

况下的仿真，其验证结果如下：
１） 在传统三级铝蜂窝缓冲器上添加另一种强

度的铝蜂窝材料进行过渡后，以同样尺寸和质量的

冲击平台对其进行冲击，经研究对比发现其相对于

传统三级铝蜂窝缓冲器缓冲吸能特性更加良好，且
在一级铝蜂窝压缩完成后，冲击平台反响加速度没

有明显的突变，且其峰值也降低了不少，有利于降低

探测器着陆过程中的损伤。
２） 将新型的三级蜂窝缓冲器，从铝蜂窝厚度尺

寸，内外径大小等方面进行搭配，这里采用了旋转正

交组合实验，对多级铝蜂窝缓冲器进行优化设计，为
实际应用选取了一种最具有合理性的搭配方案。

３） 将优化后的搭配方案应用于整机环境中，在
“四腿同时着地”，“２⁃２ 式着地”，“１⁃２⁃１ 式着地”工
况下进行仿真验证，基于新型多级蜂窝缓冲器的探

月着陆器是完全可行的，且其缓冲性能相对于传统

悬臂式着陆器而言具有一定的优越性。
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立方星发射技术研究
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摘　 要：针对立方星发射技术在推动立方星技术发展方面的重要作用，总结了当前立方星的 ３ 种发

射方式：搭载发射、在轨平台发射和专用发射，介绍了各种发射方式的技术特点及典型应用案例，并
对其优缺点进行了分析，指出立方星解体、星上危险品、电磁兼容、分离姿态是影响立方星发射安全

性和可靠性的主要因素。 从分离释放技术、零部件及材料选用要求和实验验证方法 ３ 个方面论述

了提高发射安全性和可靠性的措施，基于立方星技术及应用领域的未来发展，分析了立方星发射技

术所面临的研究内容和技术挑战，对探索高安全、高可靠、标准化的立方星发射技术将有重要的

意义。

关　 键　 词：立方星； 搭载发射； 在轨平台发射； 专用发射； 立方星释放装置

中图分类号：Ｖ４２１．７　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０００７⁃０９

　 　 立方星（ＣｕｂｅＳａｔ，也称立方体卫星）是指由若干

个尺寸约为 １００ ｍｍ×１００ ｍｍ×１１３．５ ｍｍ、质量不超

过 １．３３ ｋｇ 立方体单元（一般称为 １Ｕ）组成的微纳卫

星，常见立方星规格有 １Ｕ、２Ｕ、３Ｕ、６Ｕ、１２Ｕ 等［１⁃３］。
立方星采用商业化货架产品和模块化设计方案，具
有易于技术更新、研制周期短、经济成本低等突出优

点。 自立方星概念提出后，其应用范围从教学和科

研逐渐拓展到新技术验证、通信遥感、空间在轨服

务、高抗毁性星群分布式空间组网等领域［４］，研发

主体由大学和科研院所向商业公司转化，其应用数

量越来越多、应用领域越来越广。 全球首批立方星

于 ２００３ 年 ０６ 月 ３０ 日由 Ｒｏｋｏｔ ／ Ｂｒｉｚ⁃ＫＭ 运载火箭成

功发射，总共 ６ 颗。 截止 ２０２０ 年 ０１ 月 ０１ 日，全球

已有 １ ２００ 颗不同规格的立方星发射升空［５］。
立方星具有体积小、重量轻、形状规则特点，其

发射方式与传统大、中、小型卫星发射方式必然有差

异。 首先，无论是从体积、重量，还是从发射费用方

面来考虑，立方星都无法作为主星来发射，只能以搭

载或多个立方星集群发射的方式来进行；其次，立方

星在发射过程中如发生解体或提前分离释放故障，
会对整个发射任务带来灾难性的影响，因此，要提高

立方星及立方星释放装置的安全性和可靠性，并经

实验验证，确保在发射过程中不能出现影响运载火

箭、其他卫星及整个发射任务安全性与可靠性的问

题；最后，技术及市场应用需求的发展使得立方星在

性能和功能上需要进一步提升，由此带来结构外形、
可展开部件、推进系统等方面突破原有立方星通用

设计规范的束缚。 为了满足未来应用需求，需要突

破现有立方星通用规范规定的相关内容，针对立方

星新的技术要求研究针对性的解决措施方法，以便

于立方星的可靠发射。
基于立方星发射技术研究需求，本文在分析总

结已有发射技术经验的基础上，结合立方星未来发

展趋势，对立方星发射方式、发射安全性与可靠性、
实验验证方法、发射规范化等方面内容进行研究和

分析，以推动立方星技术的有利、有序和可控发展。

１　 立方星发射安全性与可靠性

立方星在发射过程中的安全性与可靠性直接影

响到整个发射任务的安全性与可靠性。 而影响立方

星发射安全性与可靠性的主要因素有：①卫星解体；
②星上的危险品；③与主星或其他卫星的电磁兼容；
④分离角速度过大。 提高立方星发射安全性和可靠
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性的技术及方法是广大立方星研究者重点关注的问

题之一。
１．１　 分离释放技术

立方星的出现给星箭分离技术带来了新的研究

内容，适用于立方星的星箭分离技术成为立方星技

术发展的重要支撑，他需要确保立方星在发射及分

离过程中的安全，不能影响其他卫星及整个发射

任务。
针对立方星的特点，加州州立理工大学和斯坦

福大学共同提出一种专用于立方星装载与释放的技

术方案［６］：将立方星封装在一个矩形金属箱内，金
属箱一端有一可旋转打开的舱门，箱侧面有专门用

于立方星测试的、可拆卸的口盖，箱底部装有分离弹

簧，为立方星分离出筒提供动力。 在飞行阶段，立方

星被固定在箱内（通过舱门或者其他机构）。 接到

分离指令后，舱门锁紧，释放机构开始工作使舱门解

锁，然后舱门在扭簧的作用下快速旋转打开，立方星

在分离弹簧的推动下沿着释放装置内部直线导轨被

弹射出去，完成立方星分离。 完成了 Ｐ⁃ＰＯＤ 立方星

释放装置产品研发，成功用于立方星在运载火箭上

的装载与释放。 Ｐ⁃ＰＯＤ 立方星释放装置及内部结

构如图 １ 所示。

图 １　 Ｐ⁃ＰＯＤ 立方星释放装置及内部结构图

立方星释放装置主要通过以下措施提高立方星

的发射安全性［７⁃８］：①采用封闭式构型，即使在发射

过程中立方星出现解体故障，也能将所有解体后的

部件封闭在装置内部，避免其对运载火箭和其他卫

星的影响，解决了立方星解体所带来的风险，同时封

闭构型可以形成法拉第笼，进而避免运载火箭或主

星受到电磁干扰的影响；②立方星及其释放装置通

过采用直线导轨滑动，合理设计导轨配合间隙，可使

立方星以较小的角度和角速度分离入轨，能在很大

程度上改善立方星的分离姿态；③立方星上的行程

开关顶在立方星释放装置的推板上，以关闭立方星

的星上电源，使得星上无线电设备停止工作，避免产

生或传播无线电信号，从而产生与运载火箭或其他

卫星产生电磁干扰等问题，一般要求立方星释放 ４５
分钟后，星上无线电设备才能开始工作。

立方星释放装置主要通过以下措施提高立方星

的发射可靠性［７⁃８］：①绝大部分舱门锁紧与释放机

构采用电磁铁、电机、记忆合金丝等非火工驱动源，
可重复使用，性能可检可测；②舱门锁紧与释放机构

采用冗余驱动源，在其中一个驱动源失效的情况下，
另一个驱动源仍能正常工作，解除舱门约束，使得舱

门能正常打开；③直线导轨上增加减磨润滑涂层，一
方面防止冷焊，避免真空环境下立方星导轨和立方

星释放装置导轨的粘连，另一方面可以减小二者导

轨之间的滑动摩擦力，便于立方星弹射出筒；④增加

分离状态监测传感器，监测舱门打开到位及分离推

板到位状态，便于对立方星释放装置工作状态及立

方星分离释放状态进行识别。
迄今为止，国内外已有多家研究机构基于立方

星通用规范研制出多种形式的立方星释放装置，并
成功用于立方星的装载与释放，国内外典型立方星

释放装置有美国加州州立理工大学的 Ｐ⁃ＰＯＤ、美国

ＮａｎｏＲａｃｋｓ 公司的 ＮＲＣＳＤ、荷兰太空创新解决方案

公司的 ＩＳＩ⁃ＰＯＤ、日本东京大学的 Ｔ⁃ＰＯＤ、日本宇航

局的 Ｊ⁃ＳＳＯＤ、加拿大多伦多大学的 Ｘ⁃ＰＯＤ、德国

Ａｓｔｒｏｆｅｉｎ 公 司 的 ＳＰＬ ／ ＤＰＬ ／ ＴＰＬ ／ ＰＳＬ⁃Ｐ、 意 大 利

ＧＡＵＳＳ Ｓｒｌ 公司的 ＧＰＯＤ、西北工业大学的 ＸＹＳ⁃
１ 等［３，９］。
１．２　 零部件及材料选用要求

立方星及其释放装置上所用的零部件应满足地

面集成、发射过程及真空使用环境的功能与性能

要求。
立方星及其释放装置在发射及分离释放过程

中，所有部件都应约束在星上或释放装置上，不应产

生活动物体。
立方星上的可展开部件（如天线、太阳能电池

板等）应被约束在星上，不能依靠立方星释放装置

约束这些可展开部件。 可展开部件应在立方星分离

３０ 分钟后再展开。
立方星星上贮存的化学能总量一般不超过

１００ Ｗｈ［１⁃２］。
立方星及其释放装置一般禁止使用易燃易爆有

毒材料（含火工品），所用材料应是低放气性，真空

质损（ＴＭＬ）不超过 １．０％，可凝挥发物（ＣＶＣＭ）不超

８
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过 ０．１％［１⁃２］。
１．３　 实验验证方法

实验验证是检验立方星及其释放装置能否满足

其使用环境的重要措施，也是检验设计方案是否满

足设计要求的主要途径，进而能证明其满足发射安

全性和可靠性。
从发射角度来考虑（不考虑立方星为了适应真

空使用所开展的各种真空环境实验），立方星及其

释放 装 置 所 面 临 的 最 大 预 示 环 境 （ Ｍａｘｉｍｕｍ
Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ，ＭＰＥ）主要是地面集成和发

射过程中的力、热与真空环境。 实验项目及条件由

立方星及其释放装置的研发者根据运载火箭或者空

间站等发射载体提供的实验项目及条件来制定，并
经双方认可。

在实验项目方面，一般要求鉴定件需要开展随

机振动、正弦振动、冲击和热真空循环实验，首飞件

还需要开展热真空烘烤实验，验收件需要开展随机

振动、正弦振动、热真空循环和热真空烘烤实验，其

中仅立方星释放装置开展热真空循环实验，主要是

针对在轨平台释放立方星的应用场景。 ＮＡＳＡ 发射

服务项目中立方星发射［１０］ 的典型实验流程如图 ２
所示，实验项目及量级如表 １ 所示。

图 ２　 立方星及其释放装置实验流程

表 １　 立方星及其释放装置实验项目及量级

实验项目 鉴定件 首飞件 验收件

随机振动６ ＭＰＥ＋６ ｄＢ，三方向，每方向 ３ ｍｉｎ ＭＰＥ＋３ ｄＢ，三方向，每方向 ２ ｍｉｎ ＭＰＥ，三方向，每方向 １ ｍｉｎ

正弦振动６ ＭＰＥ＋６ ｄＢ，对未被随机振动实验

覆盖的内容进行实验

１．２５×ＭＰＥ，对未被随机振动实验覆

盖的内容进行实验

ＭＰＥ，对未被随机振动实验覆盖

的内容进行实验

冲击６ ＭＰＥ＋６ ｄＢ，三方向１，３，每方向 ３ 次 ＭＰＥ＋３ ｄＢ，三方向１，３，每方向 １ 次 ———

热真空循环

（针对立方星

释放装置）

ＭＰＥ＋１０
－１０℃ ２，低温：－１４０

－３℃ ～＋７１＋３
０ ℃；

循环次数：８；停留时间：热稳定后

高低温状态最少为 １ ｈ；温度变化

速率：＜５℃ ／ ｍｉｎ；真空度：
０．０１３ ３ Ｐａ

ＭＰＥ＋１０
－１０℃ ２，低温：－１４０

－３℃ ～＋７１＋３
０ ℃；

循环次数：４；停留时间：热稳定后

高低温状态最少为 １ ｈ；温度变化

速率：＜５℃ ／ ｍｉｎ；真空度：
０．０１３ ３ Ｐａ

ＭＰＥ＋５
－５℃ ２，低温：－９０

－３℃ ～＋６６＋３
０ ℃；

循环次数：２；停留时间：热稳定后

高低温状态最少为 １ ｈ；温度变化

速率：＜５℃ ／ ｍｉｎ；真空度：
０．０１３ ３ Ｐａ

热真空烘烤

（针对立方星

释放装置）
———

最低温度 ７０℃ ４，７；循环次数：１；停
留时间：热稳定后最少 ３ ｈ；温度变

化速率：无要求；真空度：０．０１３ ３ Ｐａ

最低温度 ７０℃ ４，７；循环次数：１；停
留时间：热稳定后最少 ３ ｈ；温度

变化速率：无要求；真空度：
０．０１３ ３ Ｐａ

热真空烘烤

（针对立方星）
———

最低温度 ７０℃ ５，８；循环次数：１；停
留时间：热稳定后最少 ３ ｈ；温度变

化速率：＜５℃ ／ ｍｉｎ；真空度：
０．０１３ ３ Ｐａ

最低温度 ７０℃ ５，８；循环次数：１；停
留时间：热稳定后最少 ３ ｈ；温度

变化速率：＜５℃ ／ ｍｉｎ；真空度：
０．０１３ ３ Ｐａ

实验件

立方星释放装置：与飞行件一致的

产品（包括非火工驱动源、电缆线

和电连接器）
立方星：与飞行件一致的产品

立方星释放装置：飞行件（包括非

火工驱动源、电缆线和电连接器）
立方星：飞行件

立方星释放装置：飞行件（包括非

火工驱动源、电缆线和电连接器）
立方星：飞行件

９
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　 　 表 １ 的补充说明如下：
１） 动态环境随机振动 ＭＰＥ 为 Ｐ９５ ／ ５０ 的包络

值或飞行环境平均值＋５ ｄＢ。 正弦振动条件为载荷

预计值及飞行环境值的包络。 冲击环境的 ＭＰＥ 为

至少 ３ 个样本的 Ｐ９５ ／ ５０ 包络值，如果使用小于 ３ 个

样本，则应考虑 ４．５ ｄＢ 的不确定系数。
２） 热环境最大预示值：通过模拟得到的最大预

示值＋１１℃（考虑不确定性）。
３） 下列 ２ 种条件下不需要进行冲击实验：①转

换为等效冲击响应谱（Ｑ ＝ １０ 的 ３σ 响应）时的鉴定

随机振动实验谱超过 ２ ０００ Ｈｚ 以下的所有频率的

鉴定冲击频谱要求；②高于 ２ ０００ Ｈｚ 的最大预期冲

击频谱不超过（ ｇ）在 ２ ０００ Ｈｚ 以上的所有频率的

０．８倍频率值，对应于（５０ ｆ ／ ｓ）的速度。
４） 假定在相同的真空条件中执行烘烤实验，为

了一致，最高烘烤温度设定为热循环实验中的最高

温度。
５） 如果立方星无法达到该温度量级，则立方星

至少需要在 ６０℃的最低温度下保持 ６ ｈ。
６） 量级定义在立方星释放装置与运载火箭 ／在

轨平台的机械接口处。
７） 热烘烤温度不超过鉴定级温度。
８） 除非发射服务商根据材料选用、数量及证明

文件清单取消对立方星要求，否则立方星需要进行

热真空烘烤实验。

２　 立方星发射方式

在早期只有大、中型运载火箭可选的情况下，立
方星数量少、体积小、重量轻使得其只能通过搭载发

射的方式进入太空。 随着立方星技术的成熟及需求

的不断增加，以国际空间站为代表的在轨平台也开

始开展立方星的在轨发射业务。
近年来，国内外以立方星为代表的的微小卫星

发展态势迅猛，受到社会商业资本的广泛重视，纷纷

进入商业航天领域，原有的发射模式难以满足批量

化、高频次、快速化微小卫星商业发射市场需求，于
是涌现了众多面向以立方星为代表的微小卫星发射

市场的商业小火箭［１１］，采用专用发射方式，一次将

多个微小卫星（含立方星）发射入轨，以适应商业航

天市场发射需求。
２．１　 搭载发射

搭载发射是指在不影响主星发射任务的条件

下，利用运载火箭富余的运载能力和空间，通过搭载

的方式将一定数量的立方星发射入轨。 一般情况

下，搭载发射的基本要求是：①服从，搭载的立方星

发射时间、轨道等服从主星；②无害，搭载的立方星

不能给运载火箭及主星的发射任务带来不利影响；
③一致，搭载的立方星临时因故不能参加搭载发射

时，需提供外形及质量特性与立方星一致的模拟件

参加搭载发射。 搭载发射是立方星进入太空的最早

途径，随着技术的成熟，越来越多的运载火箭提供搭

载发射机会，搭载发射的立方星数量也越来越多。
２０１７ 年 ０２ 月 １５ 日，印度极地卫星运载火箭

（ｐｏｌａｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ，ＰＳＬＶ）在该国东南部

安得拉邦的萨蒂什达万航天中心成功将 １０４ 颗卫星

送入预定轨道［１２］。 主星为 ＣａｒｔｏＳａｔ⁃２Ｄ 地球观测卫

星，重约 ７１４ ｋｇ，以及 ＩＮＳ⁃ＩＡ 卫星与 ＩＮＳ⁃ＩＢ 卫星剩

余 １０１ 颗是立方星，由荷兰太空创新解决方案公司

（ｉｎｎｏｖａｔｉｖｅ ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ ｉｎ ｓｐａｃｅ，ＩＳＩＳ）负责发射服务，
并提供 ２５ 个四联装的立方星分离机构及相关附属

件，如图 ３ 所示。

图 ３　 ２５ 个四联装立方星释放装置（内含立方星）

２０１８ 年 １２ 月 ２７ 日，俄罗斯的 Ｓｏｙｕｚ２⁃１ａ 型火

箭在俄远东地区的东方发射场将 ２８ 颗卫星送入预

定轨 道［１３］。 主 星 为 ２ 颗 红 外 地 球 观 测 卫 星

Ｋａｎｏｐｕｓ⁃Ｖ⁃５＆６，各重 ４７３ ｋｇ，其次是 １ 颗重约８０ ｋｇ
的微型卫星，剩下 ２５ 颗均为立方星。 除此之外，还
有若干立方星模拟件（代替因故无法按时参加搭载

发射的立方星）。 主星与搭载星安装状态如图 ４
所示。

从发射机会和发射成本角度考虑，相对于其他

发射方式，“主星＋若干个立方星”的一箭多星搭载

发射模式仍然是未来相当长一段时间内立方星发射

升空的主流方式。
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图 ４　 主星与搭载星安装状态

２．２　 在轨平台发射

在轨平台发射是指在空间站、货运飞船、卫星等

在轨平台上释放立方星。 立方星一般放在货运飞

船、载人飞船或卫星里通过运载火箭运送至预定轨

道，再在合适的时间内从这些在轨平台上释放入轨。
２０１２ 年 １０ 月 ０４ 日，通过日本 ＨＴＶ⁃３ 货运飞船

进入国际空间站的 ５ 颗立方星在国际空间站上完成

分离入轨任务，这是首次在国际空间站上释放立方

星［１４］。 截至 ２０１８ 年 ８ 月，国际空间站上已释放 ２００
余颗 立 方 星， 其 中 大 部 分 立 方 星 发 射 业 务 由

ＮａｎｏＲａｃｋｓ 公司负责，该公司成立于 ２００９ 年，于

２０１３ 年 １０ 月获 ＮＡＳＡ 授权在国际空间站上开展微

纳卫 星 商 业 发 射 业 务， 至 ２０１７ 年 １２ 月 底，
ＮａｎｏＲａｃｋｓ 公司共完成 １９３ 颗立方星（其中 １７６ 颗

立方星是采用该公司 ＮＲＣＳＤ 立方星释放装置）的

在轨释放［１５］。 从国际空间站上通过机械臂吊舱释

放立方星如图 ５ 所示。

图 ５　 从国际空间站上释放立方星

２０１４ 年 ０６ 月 １９ 日，意大利 ＧＡＵＳＳ Ｓｒｌ 公司研

发的 ＵｎｉＳａｔ⁃６ 卫星搭载 ＤＮＥＰＲ⁃１ 运载火箭发射入

轨［１６］，该卫星外形尺寸为 ４００ ｍｍ × ４００ ｍｍ × ４００
ｍｍ，重为 ２６ ｋｇ，携带 １ 颗 １Ｕ 立方星、１ 颗 ２Ｕ 立方

星和 ２ 颗 ３Ｕ 立方星，在星箭分离 ２５ ｈ ３８ ｍｉｎ 后，４
颗立方星完成在轨释放，如图 ６ 所示。

图 ６　 ＵｎｉＳａｔ⁃６ 卫星释放 ４ 颗立方星

２０１７ 年 ０８ 月 ０１ 日，我国天舟一号货运飞船在

轨飞行 １０４ 天后成功释放“丝路一号”科学实验卫

星 ０１ 星（３Ｕ 立方星） ［１７］。
从当前实际应用来看，未来在轨平台发射立方

星仍以空间站平台为主。 其次，从立方星发射费用

来看，在轨平台的发射费用要高于运载火箭的发射

费用。
２．３　 专用发射

专用发射是指运载方或第三方通过一枚运载火

箭一次性将多个立方星发射入轨。 受限于运载能

力、分离复杂性及多个立方星协调难度，这样的运载

火箭一般是微纳卫星专用的微小型运载火箭，如美

国火箭实验室公司的“Ｅｌｅｃｔｒｏｎ”、中国长征火箭有限

公司的捷龙一号、维珍银河公司的“ＬａｕｎｃｈｅｒＯｎｅ”等
小型运载火箭。 ２０１５ 年 １０ 月 １４ 日，ＮＡＳＡ 依托其

“发射服务计划（ｌａｕｎｃｈ ｓｅｒｖｉｃｅｓ ｐｒｏｇｒａｍ，ＬＳＰ）”签订

三份 “ 风 险 级 发 射 服 务 （ ｖｅｎｔｕｒｅ ｃｌａｓｓ ｌａｕｎｃｈ
ｓｅｒｖｉｃｅｓ，ＶＣＬＳ）”的立方星专用发射合同，旨在为成

批的立方星提供专用发射服务，萤火虫航天系统公

司（现为萤火虫航空航天公司）、火箭实验室公司、
维珍银河公司 ３ 家公司分别获得 ５５０ 万美元、
６９０ 万美元和 ４７０ 万美元的固定价小卫星商业发射

合同。 目前，仅火箭实验室完成合同的发射任务。
２０１８ 年 １２ 月 １６ 日，“Ｅｌｅｃｔｒｏｎ”小型运载火箭在新

西兰北岛的玛西亚半岛点火起飞，载荷为纳卫星教

育发射（ ｅｄｕｃａｔｉｏｎａｌ ｌａｕｎｃｈ ｏｆ ｎａｎｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ，ＥＬａＮａ）
项目的 １１ 颗立方星和其他 ３ 颗立方星［１８］，星箭分

离在 ５６ ｍｉｎ 后全部完成。 其中 ３Ｕ 立方星有 １２ 颗，
１．５Ｕ 立方星有 ２ 颗，如图 ７ 所示。
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图 ７　 安装在适配器上的立方星

３　 立方星免费发射计划

为了促进立方星在教育和科研领域的应用与发

展，ＮＡＳＡ 和 ＥＳＡ 分别推出立方星免费发射计划，结
合所负责的各种发射任务，整合资源，在确保发射安

全的情况下，最大限度地确保用于教育和科研的立

方星能尽快发射升空。
３．１　 ＮＡＳＡ 立方星发射倡议计划

２００８ 年，ＮＡＳＡ 发起立方星发射倡议（ＣｕｂｅＳａｔ
ｌａｕｎｃｈ ｉｎｉｔｉａｔｉｖｅ， ＣＳＬＩ ） 计 划［１９］。 该 计 划 旨 在 为

ＮＡＳＡ 下属各研究中心及项目、教育机构和非营利

组织提供免费发射立方星的机会，从而为立方星开

发人员提供了一种低成本途径来进行科学领域的研

究、探索、技术验证、航天教育或在轨卫星的运营维

护。 遴选入该计划的立方星均通过美国的运载火箭

直接入轨或送至国际空间站，再从国际空间站上释

放入轨。 自 ２０１１ 年以来，共有 １０１ 颗不同规格立方

星通过该计划发射升空（其中 ６ 颗立方星由于运载

火箭发射故障未能进入预定轨道） ［２０］，见图 ８ 所示。

图 ８　 ２０１１⁃２０１９ 年立方星发射数量

从立方星发射倡议计划中所用的立方星发射方

式来看，截至 ２０１９ 年 １２ 月，通过搭载发射的立方星

数量最多，有 ５５ 颗；其次是在轨平台发射，有 ３５ 颗，
其中既有通过国际空间站发射，也有通过货运飞船

发射；目前，专用发射只进行了一次，有 １１ 颗立方

星，如图 ９ 所示。

图 ９　 不同发射方式发射的立方星数量占比

３．２　 ＥＳＡ“放飞你的卫星”计划

“放飞你的卫星（ｆｌｙ ｙｏｕｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ，ＦＹＳ）”计划是

ＥＳＡ 教育办公室于 ２０１２ 年在 Ｖｅｇａ 运载火箭成功搭

载发射 ７ 颗大学立方星后发起的经常性的立方星项

目［２１］，使得大学生有机会在 ＥＳＡ 专家的支持下完

成立方星的研发与应用工作，参与的学生团队可以

体验从设计、制造、测试、发射到卫星运行全寿命周

期的卫星研发工作，其目的是开展航天工程教育、了
解航天器研发流程、激励学生对航天的兴趣，为他们

未来从事航天工作奠定基础。
该计划面向 ＥＳＡ 成员国、加拿大和斯洛文尼亚

的大学生立方星研发团队，要求团队核心成员不少

于 ８ 人，其中硕士或博士级别的学生不少于 ４ 人。
遴选标准主要有 ４ 个方面的内容，分别是：①教育内

容；②任务目标；③项目可行性以及与 ＦＹＳ 时间进

度和里程牌节点的兼容性；④团队和项目组织。
ＦＳＹ 计划流程如图 １０ 所示。

图 １０　 ＦＳＹ 计划流程
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迄今为止，已有 １９ 个学生立方星团队被选入该

计划，已发射 ４ 颗立方星，其中 １ 颗是从国际空间站

上释放入轨，３ 颗立方星是搭载 Ｓｏｙｕｚ 运载火箭发射

（主星是 Ｓｅｎｔｉｎｅｌ⁃１Ｂ 雷达成像卫星）升空，如图 １１
所示。

图 １１　 ３ 颗立方星安装到立方星释放装置内

４　 立方星发射技术发展分析

近些年来，随着立方星在教育科研、新技术验证

和商业通信遥感等领域需求的进一步提升和发展，
其功能和性能不断丰富。 在可预见的未来，立方星

无论是在发射数量与尺寸大小，还是在性能、功能与

应用领域都将得到纵深发展，这给立方星发射技术

带来新的研究内容和技术挑战。
首先，为了提高通信、寿命、离轨等性能，越来越

多的立方星上设有可展开部件，如太阳能电池板、天
线、阻力帆、遮阳板、系绳等。 这些可展开部件需折

叠后束缚在立方星本体侧壁上，占用一定的空间，这
要求立方星释放装置内部具有较大的空间，以便容

纳这些折叠部件。 同时，要求折叠部件在发射过程

中牢固绑在立方星上，不能意外解除约束或展开。
因此，需要研究新型高安全高可靠折叠机构，并对折

叠机构的环境适应性进行实验验证，以确保折叠机

构在发射应用中的安全可靠，进而提高立方星发射

的安全性和可靠性。
其次，立方星在进行深空探索、轨道机动等任务

拓展应用需求时迫切需要立方星配有微小型推进系

统，以提高在轨性能。 微小型推进系统可以实现变

轨飞行、在轨位保和姿态控制，还可以实现编队飞

行、星座的轨道部署及维护、卫星寿命终止时进行快

速离轨。 当前已提出多种用于立方星的化学和电推

进系统技术方案，但在小型化方面仍存在一定的技

术难度，此外，相对而言，化学推进在发射安全性方

面不如电推进系统，需要采取更严格的措施来保证

其发射过程中的安全性。
第三，立方星的应用范围由当前的近地轨道应

用拓展到行星或其他星球探索应用。 对于深空在轨

平台释放情形，立方星释放装置的工作状态也由短

期飞行后在近地轨道释放逐渐拓宽到经长期空间飞

行后在行星轨道释放，在工作前它将长时间处于空

间环境中。 因此，需要开展各种空间环境对立方星

释放装置性能影响及其对策研究，如①长时间处于

高真空环境中的物质可能出现的黏着冷焊效应，该
效应对舱门锁紧与解锁机构、导轨之间的运动都有

着非常不利的影响；②结构在照射面和背阴面产生

的截面温差将导致结构的热变形，会引起星与分离

装置之间导轨配合间隙变化，进而影响到立方星的

释放分离；③现有舱门锁紧与解锁机构均无法实现

空间环境中的长期高温环境（阳光直射时，最高温

度可达约 １５０℃）和长期低温环境（阴影区的最低温

度可降至－１５０℃以下），需要重新研究温度适应范

围更宽的舱门锁紧与解锁技术或者采用热防护技术

等等。
最后，随着立方星星座市场应用需求的增长及

小型运载火箭的成熟，采用小型运载火箭一次发射

多颗立方星或者大中型运载火箭搭载发射多颗立方

星入轨的方式受到越来越多的关注。 对于这种多星

集群发射任务，多个传统的 ３Ｕ、６Ｕ 或 １２Ｕ 立方星释

放装置并排使用存在占用空间大、质量大的不足，迫
切需要针对多颗立方星发射场景，研究新型多星集

群发射装置，可通过分层布局模块化、插接式组合化

的结构可拓展方案，同时增加多星分离时序控制器，
实现多星可控释放，能极大降低立方星释放装置的

质量和占用空间，进而降低发射成本，实现批量化生

产，提高多星发射的安全性和可靠性。

５　 结　 论

开放和标准化的立方星架构为研究人员快速研

发立方星提供了基础，降低了卫星研制门槛。 基于

立方星规则化与模块化的特点、从提高立方星发射

安全性和可靠性角度研发的立方星释放装置为立方

星提供了更多的发射机会，促进了立方星在教育、科
研及商业应用领域的纵深发展。 深入开展立方星发

射技术研究，推动其向标准化和规范化发展，可为立

方星的应用与发展奠定坚实的基础。
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石墨膜导热带在空间遥感器低温光学上的应用

王阳， 高长春， 孟庆亮， 孔庆乐
（北京空间机电研究所， 北京　 １０００９４）

摘　 要：为了确保某空间遥感器低温光学系统的正常工作，降低前端透镜温度以减小各透镜间的温

差，需要通过高导热产品将其热量传递到低温冷源上。 目前，传统的导热产品，包括槽道热管或铜

质导热索等，受限于刚性或导热性的影响，无法满足前端透镜降温需求。 为此，提出了采用柔性石

墨膜导热带对前端透镜进行散热降温的方法，并通过理论计算及热真空实验对产品传热性能进行

了验证。 结果表明，通过采用石墨膜导热带，在保证高导热产品具有较好柔性的基础上，可以有效

提高传热效率降低透镜温差，其传热热阻仅为同尺寸铜制导热索的 ４８％，质量为同尺寸铜制导热

索的 ２３％。 同时，为了分析卫星发射过程中的振动对石墨膜导热带传热性能的影响，在透镜组件

力学振动实验时，对石墨膜导热带传热性能进行了测试分析，结果表明，卫星发射过程中的振动对

石墨膜导热带传热性能无影响。

关　 键　 词：石墨膜导热带；传热性能；热阻；振动；低温光学

中图分类号：Ｖ４４３＋ ．５　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃００１６⁃０６

　 　 随着空间遥感技术的不断发展，探测目标温度

也逐步从高温向常温、低温转变。 探测器接收到的

背景噪声主要来自光路内高温结构所产生的热辐

射，因此降低探测器及光学镜头的温度可以有效地

提高探测器的灵敏度和成像质量［１⁃２］。 通常红外相

机的探测器封闭在杜瓦结构内，通过机械制冷机进

行制冷，而光学镜头体积庞大，与周围结构装配关系

复杂，无法形成封闭的“热防护”空间，而由于口径

较大，即使采用周围设置冷屏辐射制冷的方式，透镜

组件前端的镜头仍无法满足降温需求，透镜组件间

温差较大［３］。 此时，最直接且有效的方法即是通过

高导热产品将前端透镜的热量传递至冷源上，以减

小透镜间的温差。
在空间低温光学和大型红外焦平面方面，对轻

质高柔性高导热材料的需求尤为急迫。 在天基红外

遥感及空基红外遥感中，高性能的红外探测器工作

温度通常都要求在 １００ Ｋ 以下，因此需要机械制冷

机对其进行制冷，同时对于低温光学系统，常通过增

加辐射冷屏的方式来对其进行辐射制冷。 一方面，
机械制冷机具有运动部件，不可避免地会产生振动，

探测器的振动对成像质量影响极大，而柔性冷链可

以很好地隔离制冷机的振动，避免对焦面影响［４⁃５］。
另一方面，低温光学系统制冷所用的辐射冷屏由于

结构安装问题，其一端多为自由端，在卫星发射过程

中会随着火箭的振动而振动，而柔性高导热产品可

以很好地隔离此振动，避免对镜头光学系统带来影

响。 空间遥感器上常用的高导热产品主要为槽道热

管、铜块、铝块和铜质导热索等。 槽道热管是一种利

用槽道界面张力的作用使液相工作介质回流，从而

实现吸液芯功能的热管，具有热阻小，传热系数高的

优点。 但槽道热管管体一般为铝等金属材质，柔性

差，在卫星发射过程中的振动会引起冷源的谐振，从
而对透镜组件产生影响。 铜块、铝块及铜质导热索

均为金属材质通过物理作用制作而成的导热产品，
其优点是性能稳定，工艺简单易加工，但是其密度

大，传热能力一般，同时其热膨胀系数大，在温度骤

变条件下，由于热膨胀系数不匹配，金属与基体之间

会产生较大的热应力，极易造成安装松动甚至核心

部件的永久性损坏，因此，高密度低导热的金属材料

远远不能满足轻质高导热的应用需求。
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石墨膜材料具有优异的热性能，而且晶面热膨

胀系数小，热阻低，密度小，石墨膜的这些优点引起

了世界各地材料研究学者的广泛兴趣，被认为是理

想且稳定的散热材料［６⁃７］。 目前，国外对石墨膜材

料的研究及应用比较成熟，已广泛应用于各电子产

品的导热、散热，在天基、空基领域也得到了应用。
日本航天局在某 Ｘ 射线光谱仪的压缩机上采用了

ＴＡＩ 公司的石墨柔性导热带，防止了压缩机振动对

成像的影响。 国内对于石墨膜的研究及应用发展地

比较慢，关于石墨膜的研究报道大多为专利、石墨膜

合成方法以及对石墨膜复合材料性能研究的介绍，
关于石墨膜的实际生产及应用等内容很少提及，特
别是在空天领域的使用更为稀少［８⁃１１］。

本文采用了由石墨膜材料制作而成的导热带作

为低温透镜系统的高导热产品，利用石墨膜的高导

热性及柔性解决了低温光学系统对高导热及隔振的

需求的问题。 同时，为了避免石墨膜材料掉渣，利用

聚酰亚胺膜对石墨膜进行了封装，并通过力学振动

实验验证了卫星发射过程中的振动对石墨膜导热带

传热性能无影响。

１　 石墨膜导热带介绍

本文所用石墨膜是将具有高定向度的有机高分

子膜 （聚酰亚胺膜） 通过炭化、 并经过 ２ ８００ ～
３ ２００℃高温石墨化处理制得的一种高结晶态的石

墨膜。 该石墨膜具有独特的晶粒取向，沿膜面 ２ 个

方向均匀导热，其面内导热系数高达 １ ９００ Ｗ ／ （ｍ·
Ｋ）左右。 图 １ 给出了厚度为 ２５ μｍ 单层石墨膜在

－８０～ ＋６０℃温度范围内导热系数的实测结果。

图 １　 石墨膜（２５ μｍ）导热系数随温度变化曲线

１．１　 石墨膜生产工艺

石墨膜制备主要原材料是聚酰亚胺膜，他是世

界上性能最好的薄膜类绝缘材料，由均苯四甲酸二

酐和二胺基二苯醚在强极性溶剂中经缩聚并流延成

膜再经亚胺化而成。 其制备工艺核心是聚酰亚胺膜

炭化和石墨化过程，如图 ２ 所示。 聚酰亚胺膜炭化

过程：将分条、分切完的聚酰亚胺膜放入炭化炉中，
准确控制升温速率进行炭化，炭化温度为 １ ２００℃，
炭化氛围为 Ｎ２ 或 Ａｒ；炭化结束后，控制合适的降温

速率进行降温。 聚酰亚胺膜石墨化过程：与炭化过

程相似，区别在于石墨化温度为 ２ ８００～３ ２００℃。 在

整个炭化、石墨化过程中，炉体要保证密封性，注意

保护氛围，防止聚酰亚胺膜氧化。 最后，石墨化后的

石墨膜再通过压延、涂胶、覆膜、卷取、模切等工艺进

行后处理得到成品石墨膜［１２⁃１３］。

图 ２　 石墨膜生产工艺流程

１．２　 石墨膜导热带制作及封装

根据某低温光学遥感器透镜组件结构及温度指

标要求，经过热设计仿真分析，石墨导热带由 ６０ 层

２５ μｍ 厚石墨膜复合而成，其结构尺寸如图 ３ 所示。

图 ３　 石墨膜导热带结构尺寸图

图中阴影区域为石墨膜与冷热两端安装位置，
阴影区内各石墨膜层与层间通过溶剂型聚丙烯酸酯

压敏胶粘合，其余区域自然叠加，以保证石墨膜导热

带具有良好的柔性。 为了防止石墨膜掉渣，对石墨

膜导热带进行封装处理，即在石墨膜外侧封装
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０．５ ｍｍ厚聚酰亚胺膜。 在非阴影区域聚酰亚胺膜

上开直径为 １０ ｍｍ 的孔，并设计透气膜，在确保石

墨膜粉尘不会泄露情况下，以备在轨真空放气用。
１．３　 石墨膜导热带热阻理论计算

石墨膜导热带能否高效将透镜组件的热量传递

至冷源冷屏上进行散热，影响其传热性能的最直观

参数是传热热阻。 本文中石墨膜导热带由 ６０ 层 ２５
μｍ 厚石墨膜复合而成，其结构尺寸如图 ４ 所示，两
端传热热阻由接触热阻和导热热阻相互串并联组成

（忽略石墨膜厚度方向和石墨膜间胶层自身的热

阻），热阻示意图如图 ４ 所示，总传热热阻公式可表

示为：

Ｒ ＝ Ｒ１ ＋ Ｒ３ ＋ １

∑
６０

ｎ ＝ １

１
ｎ × Ｒ１ ＋ Ｒ２ ＋ ｎ × Ｒ３

（１）

其中

Ｒ１ ＝ １
ｈＡ１

， Ｒ２ ＝ δ
λＡ２

， Ｒ３ ＝ １
ｈＡ３

式中： Ｒ１ 为镜框与石墨膜导热带之间的接触热阻，
Ｋ ／ Ｗ；Ｒ２ 为单层石墨膜的导热热阻，Ｋ ／ Ｗ；Ｒ３ 为冷屏

与石墨膜导热带之间的接触热阻，Ｋ ／ Ｗ；ｈ 为接触换

热系数，Ｗ ／ （ｍ２Ｋ）；λ 为石墨膜导热系数，Ｗ ／ ｍｋ；δ
为石墨膜传热距离，ｍ；Ａ１，Ａ２，Ａ３ 分别为接触面积和

导热截面积，ｍ２。

图 ４　 石墨膜导热带两端热阻示意图

根据图 １ 石墨膜导热系数随温度变化曲线及透

镜组件工作范围，λ 取 １ ８００ Ｗ ／ （ｍ·ｋ），接触换热

系数 ｈ 取 ２ ０００ Ｗ ／ （ ｍ２ · Ｋ）， 代 入 公 式 得 Ｒ
为１．２ Ｋ ／ Ｗ。
１．４　 石墨膜导热带认定实验验证

作为空天领域新材料，依照航天对新材料首次

在轨应用的要求及型号运用中的需求，对石墨膜进

行各方面的认定验证，其认定项目及各项认定结果

如表 １ 所示，各项认定实验的验证结果均符合认定

实验要求。

表 １　 认定实验验证项目及结果

序号 认定实验项目 测试内容 单项认定结论

１ 外观检查 外观质量 符合

２ 基础物理性能 厚度、密度、热稳定性、吸水率 符合

３ 结构分析 ＳＥＭ、ＸＲＤ、拉曼光谱 符合

４ 化学分析 碳含量、灰分、挥发分、ＸＰＳ 符合

５ 力学特性 拉伸强度、耐折性 符合

６ 电学性能 表面电阻率 符合

７ 热学性能 比热、面内导热系数、晶面热膨胀系数 符合

８ 地面环境适应性 湿热实验后表面状态检查及 ＳＥＭ、ＸＲＤ、导热系数测试 符合

９ 空间环境适应性 温度冲击和粒子辐照后表面状态检查及 ＳＥＭ、ＸＲＤ、导热系数测试 符合

２　 石墨膜导热带传热性能实验验证

为了确保石墨膜导热带在轨高效导热，地面进

行了真空热平衡实验对其传热性能进行了验证。 同

时为了分析发射过程中的振动对石墨膜导热带传热

性能的影响，在镜头组件振动实验过程中进行了传

热性能测试。
２．１　 石墨膜导热带传热性能实验验证

文中石墨膜导热带应用于某空间遥感器低温光
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学系统，其两端分别安装于前端透镜镜框和辐射冷

屏上，目的是将低温光学系统前端透镜的热量传递

至辐射冷屏上进而通过散热面辐射散热，其传热示

意图如图 ５ 所示。

图 ５　 低温光学系统制冷示意图

石墨膜导热带传热性能主要特性参数传热热

阻为

Ｒ ＝ Δｔ ／ Ｑ （２）
式中： Ｑ 为传热量；Δｔ 为温差，Ｋ。

利用 Ｔｈｅｒｍａｌ Ｄｅｓｋｔｏｐ 软件，对该空间遥感器低

温光学系统进行仿真建模，光学透镜控温目标为

２１０±１０ Ｋ，运行轨道为 ＩＧＳＯ 轨道，通过仿真计算分

析，在高温工况下，透镜通过单片石墨膜导热带向冷

屏的传热量为 １．４８ Ｗ。 相机主体在热真空模拟

罐内进行了真空热平衡实验验证，实验过程中，在镜

框和冷屏上的石墨膜导热带安装位置设置了温度测

点，图 ６ 为热平衡实验高温工况下镜框与冷屏温度

随时 间 变 化 曲 线 图， 可 以 得 到， 两 端 温 差 Δｔ
＝ １．７５ Ｋ。

图 ６　 高温工况下镜框与冷屏温度曲线

将传热量及温差带入公式（２） 得传热热阻 Ｒ 为

１．１８ Ｗ ／ Ｋ，略小于理论计算传热热阻。 通过真空热

平衡实验，验证了石墨膜导热带可以高效地将前端

镜头的热量传递至低温冷源上，其传热热阻是同样

尺寸的铜制导热索缩的 ４８％，而其质量仅为同尺寸

铜制导热索质量的 ２３％，如表 ２ 所示。
表 ２　 石墨膜导热带与铜制导热索性能对比表

导热产品 截面尺寸 厚度 ／ ｍｍ 计算热阻 ／ （Ｗ·Ｋ－１） 实验热阻 ／ （Ｗ·Ｋ－１） 质量 ／ ｇ

石墨膜导热带 如图 ３ 所示 １．８（含胶层） １．２ １．１８ ２４．８

铜制导热索 如图 ３ 所示 １．８ ２．３ ——— １１１．３

２．２　 振动对石墨膜导热带传热性能的影响

卫星在发射过程中会产生强烈振动，镜头辐射

冷屏与石墨膜导热带安装端为自由端，随卫星产生

的振幅较大。 而石墨膜为 ６０ 层 ２５ μｍ 厚薄膜，在
随辐射冷屏振动过程中可能会产生损坏而影响其传

热性能。 因此，对镜头组件振动对石墨膜导热带传

热性能的影响进行了实验研究。
镜头组件通过振动工装安装在振动台上，按 Ｘ，

Ｙ，Ｚ ３ 个方向进行振动。 其振动实验条件见表 ３。
石墨膜导热带及温度测点布局如图 ７ 所示，在热源

位置加载功耗，观察振动实验前后各测点温度变化。

图 ７　 镜头组件振动实验温度测点布局图
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表 ３　 镜头组件振动实验条件

准鉴定级
垂直安装面方向（Ｚ 向） 平行安装面方向（Ｘ，Ｙ 向）
频率 ／ Ｈｚ 量级 ／ （ｏ⁃ｐ） 频率 ／ Ｈｚ 量级 ／ （ｏ⁃ｐ）

正弦

扫频

振动

５～１５ ２２ ｍｍ ５～１５ ２２ ｍｍ
１５～８０ １５ ｇ １５～８０ １５ ｇ
８０～１００ １０ ｇ ８０～１００ １０ ｇ
扫描速率 ４ ｏｃｔ ／ ｍｉｎ 扫描速率 ４ ｏｃｔ ／ ｍｉｎ

图 ８　 振动实验各测点温度

图 ８ 为镜头组件振动实验前、中、后各测温点温

度随时间变化曲线图。 由于结构热容较大，温度平

衡时间较长，图中温度还未达到平衡，但各测点温差

已稳定，对实验结果无影响。 从图中可以看出：
１） 测点 ５ 与测点 ６ 温差远小于测点 ３ 与测点 ４

温差，说明石墨膜导热带导热性能良好；

　 　 ２） 测点 ５ 与测点 ６ 温差小于测点 １ 与测点 ２
温差，是因为测点 ５ 和测点 ６ 距离热源较远，传热量

较小，因此温差较小。
３） 各区域测点温差在振动前、中、后无变化，说

明在上述振动条件下振动对石墨膜导热带传热性能

无影响。

３　 结　 论

本文采用石墨膜材料制作的导热带对某空间遥

感器低温光学系统前端透镜进行导热降温，解决了

常规用高导热产品在刚性和传热能力上不足的问

题。 通过理论计算及真空热平衡实验验证，结果表

明石墨膜导热带传热性能良好，其传热热阻约为

１．１８ Ｋ ／ Ｗ。 通过镜头振动实验表明，在卫星发射过

程中产生的振动，对石墨膜导热带导热性能无影响。
同时，石墨膜作为新型传热材料，对于后续低温光学

系统等的传热均温具有重要意义。
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基于 ＳｉＢＣＮ 陶瓷材料的无毒 ＡＤＮ 基
发动机点火实验研究
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摘　 要：喷管耐高温抗氧化材料是无毒推进系统中至关重要的研究内容，决定了无毒发动机的性能

水平，也是衡量无毒推进技术成熟度的重要指标，作为 ＡＤＮ 无毒发动机的关键技术之一，耐高温抗

氧化 ＳｉＢＣＮ 陶瓷喷管材料成为了目前制约 ＡＤＮ 无毒发动机研制中的瓶颈技术，需要对其进行深入

研究。 回顾了 ＳｉＢＣＮ 陶瓷材料的发展历程和目前存在的问题，并开展了基于该材料的 ＡＤＮ 基高性

能无毒发动机的点火实验研究。

关　 键　 词：ＳｉＢＣＮ；材料；ＡＤＮ；发动机
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　 　 近年来，无毒二硝酰胺铵（ＡＤＮ）单组元推进系

统在越来越多的卫星等型号任务中得到了应用，更
加苛刻的服役环境，对多功能防热和高温结构材料

提出了更高的要求，因此发展具有质轻、耐高温、抗
氧化、抗热震、耐烧蚀和高可靠性等优异特点的多功

能防热和高温结构材料成为卫星姿轨控发动机研制

的迫切需求。 同时，如何进一步达到减重，提高性能

和载荷的目的也需要同步考虑。
ＳｉＢＣＮ 陶瓷材料所具有独特的组织结构以及良

好的高温性能使其可以满足无毒发动机对于材料的

需求。 本文回顾了具有广泛应用前景的 ＳｉＢＣＮ 陶

瓷材料的发展历程和目前存在的问题，并开展了基

于该材料的 ＡＤＮ 基高性能无毒发动机实验，并获得

成功。

１　 ＳｉＢＣＮ 系陶瓷材料发展历史

ＳｉＢＣＮ 系陶瓷的发展可以追溯到 ２０ 世纪，学者

提出了用高分子先驱体转化法制备非氧化物陶瓷材

料。 之后，科学家采用有机聚合物先驱体裂解法制

备出 Ｓｉ３Ｎ４、ＳｉＣ、ＳｉＣｘＮｙ、ＳｉＢＣＮ 等陶瓷纤维和块体。
常见的 ＳｉＢＣＮ 陶瓷材料的制备方法有：先驱体裂解

法（有机法）、机械合金化－烧结法（无机法）、化学气

相沉积、物理气相沉积等［１］。 自 ２０ 世纪 ９０ 年代中

期 Ｎａｔｕｒｅ 报道 ＳｉＢＣＮ 陶瓷具有优异的组织结构高

温稳定性以来，该材料受到国内外科技工作者的广

泛关注。
谭僖等［２］探讨了复合材料 ＳｉＣ ｆ ／ ＰｙＣ ／ ＳｉＢＣＮ 的

显微组织，测试了弯曲强度和压缩强度等力学性能。
研究表明，预制体结构对材料的力学性能有着重要

的影响。 许艺芬等［３］ 探讨了先驱体转化法制备的

ＳｉＢＣＮ 陶瓷的抗氧化性能，结果表明液态 ＳｉＢＣＮ 前

驱体转化陶瓷具有比 ＳｉＣ 陶瓷更加优异的高温抗氧

化性能。 滕雅娣等［４］ 对前驱体制备 ＳｉＢＣＮ 过程中

所采用的制备方法和应用情况进行了综述。 王秀军

等［５］基于制备出的二维碳纤维增强 ＳｉＢＣＮ 陶瓷基

复合材料，并对其力学性能进行了研究。
综上所述，有机法制备的陶瓷不仅具有良好的

高温稳定性，而且成分与组织结构均匀，加之该工艺

具有良好的成分调控性，适合制备多孔陶瓷以及长

纤维增韧陶瓷基复合材料。 例如，有机法制备

ＳｉＢＣＮ 系陶瓷材料在 １ ４００℃甚至更高温度仍能保

持非晶态的组织结构；在惰性气氛中加热至 １ ７００ ～
１ ９００℃，其组织结构会由非晶态逐渐演变为晶态，
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成为主要由 ＳｉＣ、Ｓｉ３Ｎ４、ＳｉＣｘＮｙ、ＢＮ（Ｃ）相构成的纳

米复相陶瓷；在惰性气氛中加热至 ２ ０００℃时其失重

率小于 １．０％，２ ２００℃保温 ３０ ｍｉｎ 时失重率仍小于

５．０％。
此外，在 １ ５５０℃条件下，ＳｉＢＣＮ 系非晶陶瓷的

黏滞系数大约为 １ ０１５ Ｐａｓ，比熔石英的黏滞系数高

约 ６ 个数量级，加之共价键性极强，原子之间相互键

合牵制导致原子自扩散系数很低，且具有极其牢固

的三维的网络状分子结构，没有晶界，制备过程中未

引入任何添加剂，因而在 １ ４００～１ ５００℃范围内具有

优异的抗蠕变性能，在 １ ７００℃的空气中具有比 ＳｉＣ
和 Ｓｉ３Ｎ４ 更加优异的抗氧化性能［６⁃１０］。

但有机聚合物先驱体裂解法在致密 ＳｉＢＣＮ 系

块体陶瓷的制备方面受限，学者开创的机械合金化

－热压法工艺简单，制备材料组织结构均匀、性能优

良，成为 ＳｉＢＣＮ 系致密块体陶瓷和耐高温构件的有

效制备手段，弥补了有机法的不足。 通过无机法制

备的 ＳｉＢＣＮ 系陶瓷粉体为非晶态或者接近完全非

晶态，在 Ｘ 射线衍射图（ＸＲＤ）图谱上很难观察到

ＳｉＣ 的漫散峰。 粉体由尺寸约为几百纳米到几个微

米的近似球形团聚体构成，而团聚体又是由尺寸约

为 １００～２００ ｎｍ 的近似球形颗粒堆积而成的。 采用

透射电子显微技术对粉体进行观察，粉体中各原子

呈长程无序排列状态，很难发现微晶的存在，各元素

分布也比较均匀，没有明显的元素偏聚区域，具有非

晶态材料的典型结构特征。
尽管 ＳｉＢＣＮ 系陶瓷发展至今已有 ２０ 余年，但

是作为一种新兴的高温结构陶瓷，其研究仍然处于

基础阶段，有关材料的制备方法、组织结构表征、性
能评价的研究都存在一定不足，相关的理论知识和

实验数据仍需补充完善。 课题组前期研制 ＳｉＢＣＮ
系陶瓷及其复合材料高温蠕变性能优异、耐烧蚀 ／抗
热震性能良好、热稳定性高、富氧条件下具有较低的

氧化速率，非常适合无毒推力器喷管燃烧室的使用

性能需求。 ＳｉＢＣＮ 高性能复合材料的主要性能

如下：
１） 优异的可机械加工性能，可实现切削、钻孔

等加工：弯曲强度室温下大于 ３００ ＭＰａ，１ ４００℃下大

于 ２００ ＭＰａ；弹性模量大于 １００ ＧＰａ 等；
２） 良好的高温下抗氧化性能：１ ２００℃ 氧化

１００ ｈ，陶瓷表面的氧化层厚度＜２０ μｍ；
３） 耐高温能力≥１ ５００℃；
４） 良好的生产制备条件。

图 １　 通过有机法试制得到的陶瓷喷管

２　 基于 ＳｉＢＣＮ 陶瓷材料 ＡＤＮ 基陶瓷
发动机热试车实验

２．１　 问题的提出

由于 ＡＤＮ 无毒发动机燃气温度较高，且受结构

限制壁面无法通过液膜进行冷却，壁面及喉部温度

可达到 １ ５００℃；同时，发动机工作时，ＡＤＮ 基推进

剂需首先经过催化床分解，首先生成诸如 ＮＯｘ、硝基

化合物等强氧化性成分，然后再与还原性成分发生

二次反应；ＡＤＮ 无毒发动机喷管工作环境极为恶

劣，既需要在高温下长期稳定工作，又需要具有抗强

氧化性燃气高温侵蚀的能力，对材料的髙温力学性

能和高温抗氧化性能提出了极为苛刻的要求。 其

次，由于 ＡＤＮ 无毒发动机点火寿命要求达到 １０ ｈ
或以上，发动机燃压可达到 ０．６ ＭＰａ 以上，喷管长期

工作在高温高压环境中为保证其长期工作的可靠

性，对材料的抗高温蠕变性能提出了很高的要求。
综上所述，耐高温抗氧化喷管材料成为了目前

制约 ＡＤＮ 无毒发动机研制中的瓶颈技术。 在更大

推力发动机和含能量更高的推进剂研制中，ＳｉＢＣＮ
陶瓷材料的使用将有效降低发动机研制成本，为无

毒发动机的设计提供了新思路。
２．２　 ＡＤＮ 无毒发动机热试车结果分析

为了考核点火状态下 ＳｉＢＣＮ 燃烧室材料耐高

温抗氧化性能，本文采用已经成功在轨验证的 １Ｎ
级 ＡＤＮ 基发动机为研究对象。 点火热试车前，对真

空 ＡＤＮ 基无毒热试车台液路系统、挤推系统进行了

气密性检测，同时，对测试、控制系统进行了逐通道

检测。
实验主要进行了 ＡＤＮ 基无毒推力器组件在稳

态工作性能和材料性能的测试。 图 ２ 和图 ３ 分别为

３２
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启动温度 ２００℃，箱压为 ０．９ ＭＰａ 下，发动机 １ ０００ ｓ
长稳态，催化床温度随时间变化点火曲线和视屏截

图。 Ｔ１ 为喷管喉部温度，Ｔ２ 为催化床入口处温度。
实验结果表明，推力器组件实验中，推力器工作稳

定，性能正常，累计最长工作时间超过了 １ ２００ ｓ。
机身表明测量温度最高 ７７３℃，机身材料耐高温性

能可以满足考核实验要求。

图 ２　 １ Ｎ 推力器长稳态实验截图

图 ３　 １ Ｎ 推力器长稳态点火视屏

２．３　 ＡＤＮ 无毒发动机热试车后分解检查

实验后推力器状态如图 ４ 所示。

图 ４　 推力器点火热试车后外观图

可以看出，电磁阀、推力室各部件外观及机械结

构均无损坏。 喷注器结构未发现异常，推力室喷注

面网丝、挡板、挡网均未见明显变化或变形。 喷管经

过一系列点火实验后，结构完整，未发生断裂、烧穿、
严重烧蚀等灾难性破坏。 催化床部位、喉径等相关

尺寸没有发生明显变化。 同时，试车前后，压力传感

器测试通道性能无明显变化，均满足精度要求，喷前

压数据稳定可靠。

３　 热试车后喷管材料状态

３．１　 喷管内部陶瓷成分变化情况

喷管经过点火实验后，对喷管材料进行了成分

分析，图 ５ 为点火实验前后喷管的 ＸＲＤ 衍射花样。
喷管材料等主要物相没有发生变化，仍为 ＳＣ 和 ＢＮ
（Ｃ）相。 点火后的催化床部位出现了少量 ＳＯ２ 相，
说明点火实验中喷管内表面发生了轻微氧化。

图 ５　 点火实验前后喷管的 ＸＲＤ 衍射花样

３．２　 喷管催化床部位微观结构变化情况

图 ６ 为点火实验前后喷管催化床部位的表面形

貌，图 ７ 为点火实验前后喷管催化床部位端口形貌。
点火后，喷管表面出现氧化层，说明了点火中喷管发

４２
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生了氧化，部分材料制备过程中含有的以及表面材

料与高温燃气反应后生成的低熔点产物在以气体形

式挥发出表面导致了表层孔洞的出现。 点火后，催

化床部位出现了厚度约为 ８ μｍ 的致密氧化层。 氧

化层有效减缓内部材料的进一步氧化。

　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ６　 点火实验前后喷管催化床部位的表面形貌 图 ７　 点火实验前后喷管催化

床部位端口形貌

４　 结　 论

本文对 ＳｉＢＣＮ 系陶瓷材料的发展历史进行回

顾，国内外学者开展了大量的研究，得到其具有优异

的组织稳定性、抗高温蠕变和抗氧化强的特点，而且

具有价格相对低廉，密度低等优势。 同时，开展了基

于 ＳｉＢＣＮ 系陶瓷喷管的无毒 ＡＤＮ 发动机点火热试

车实验，实验后喷管结构完好，内部尺寸未发生明显

变化。 氧化层有效减缓内部材料的进一步氧化，表
明该材料在喷管等防热构件方面具有极大的应用潜

力。 ＳｉＢＣＮ 陶瓷材料的应用，可以满足后续 ＡＤＮ 发

动机比冲进一步提升的需求，为后续高性能 ＡＤＮ 发

动机研制奠定基础。
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作者简介：张帅（１９９５—），北京理工大学硕士研究生，主要从事高超声速稀薄流流域飞行器分析研究。

高超声速稀薄流尖前缘平板气动性能分析

张帅， 方蜀州， 许阳
（北京理工大学 宇航学院， 北京　 １０００８１）

摘　 要：采用 ＤＳＭＣ 方法对尖前缘平板在高超声速稀薄流中的气动性能进行分析。 选取前缘楔角

角度为 １０° ～９０°的前缘无限尖化平板以及固定楔角角度 α＝ ４５°的钝化半径为 ０．１ ～ ０．９ ｍｍ 前缘尖

点钝化平板进行计算分析，旨在揭示高超声速稀薄流中楔角角度与钝化半径对尖前缘平板气动性

能的影响规律和内在机理。 数值结果表明，楔角角度和钝化半径对前缘流场结构的影响较为一致，
这也使得楔角角度和钝化半径对平板表面气动参数的影响规律极其相似。 楔角角度和钝化半径对

传热系数和摩擦阻力系数的影响较小，相比之下对压力系数的影响更为明显。 在较小的楔角角度

和钝化半径时，气动参数最大值均出现在唇缘顶点之后的位置，切向上气动参数呈现出先上升后下

降的趋势。 随着楔角角度和钝化半径的增大，气动参数最大值出现的位置不断前移，直至唇缘顶

点。 除此之外，平板表面气动参数的最大值也随着楔角角度和钝化半径的增大不断升高。

关　 键　 词：高超声速稀薄流；ＤＳＭＣ；尖前缘平板；气动特性

中图分类号：Ｆ４０７．５　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃００２７⁃０８

　 　 ２０～１００ ｋｍ 的近空间流域是未来高超声速巡航

飞行器的飞行空域［１］。 这类高超声速巡航飞行器

具有尖化前缘、气动外形复杂等特征。 而对于未来

采用升力体或乘波体构型［２］ 的高超声速飞行器，由
于其外形特征多为扁平状升力面，在 ５５ ｋｍ 高度，尖
化前缘等局部区域就已经存在稀薄气体效应。 近空

间稀薄流流域气体流动已经不再遵循连续性介质假

设，较之连续流流域，飞行器的热流、摩擦力等气动

参数发生很大的变化，适用于连续介质假设的经典

公式、数值方法将会失效。 因此正确预测未来高超

声速巡航飞行器的气动特性成为气动设计研究中的

先决条件。 在传统的设计研究中，出于简化问题的

考虑，主要将飞行器简化为平整的薄模型并研究其

表面的气动力、气动热分布情况。 然而随着研究的

深入，越来越多的研究成果证明飞行器前缘的构型

会对表面流场结构造成很大的影响。
国外，Ｄｏｇｒａ 等［３］ 基于航天飞机再入大气层的

背景，利用直接模拟蒙特卡洛（ＤＳＭＣ）方法分析了

在 Ｈ＝ １７５ ｋｍ，Ｖ∞ ＝ ７．５ ｋｍ ／ ｓ 工况下 ４０°攻角时理想

化无限薄平板的气动特性。 结果表明，在自由分子

流流域内会出现明显的过渡效应且计算结果合理。
之后 Ｄｏｇｒａ 和 Ｍｏｓｓ 等［４］ 又利用 ＤＳＭＣ 方法分析了

１００～２００ ｋｍ 高度零厚度与大长宽比钝头平板的流

场结构与气动性能，得出了钝头前缘对气动性能的

影响。 Ｔｓｕｂｏｉ 等［５］对高超声速稀薄流中二维 ２０°前
缘尖化平板进行了数值模拟并进一步分析确定了平

板周围的三维流场结构。 Ｐａｌｈａｒｉｎｉ 等［６］ 采用 ＤＳＭＣ
方法分析了 ８０ ｋｍ 高度处稀薄过渡流区域理想化无

限薄不平整表面的流场结构和壁面气动参数，结果

表明缝隙会影响表面热流且缝隙内部会出现涡结

构。 国内，黄飞等［１］对近连续流到自由分子流的二

维小尺寸平板表面受力情况进行分析，结果表明，随
着攻角的增加，波阻的急剧增加会导致摩阻所占比

重下降。 之后，黄飞、张亮等［７］ 分别采用 Ｎ⁃Ｓ 方法

和 ＤＳＭＣ 方法，对超声速尖前缘结构气动特性进行

分析，结果表明物面压力分布对稀薄效应的敏感性

较弱，局部热流对这种局部稀薄效应非常敏感。
值得注意的是，目前高超声速稀薄流飞行器表

面气动性能的研究主要以平整的平板模型为主，而
对有前缘构型的平板气动性能缺乏系统性的研究。
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考虑到实际的升力体飞行器尖前缘的构型特点，有
必要分析不同尖前缘构型对平板表面气动参数以及

前缘附近流场结构的影响。 本文基于已有的研究成

果，针对飞行器尖前缘的构型特点，采用 ＤＳＭＣ 方

法，对比分析了不同楔角角度理想无限尖化前缘和

不同钝化半径实际尖点钝化前缘对平板上表面气动

参数以及局部流场的影响。 旨在揭示高超声速稀薄

流中楔角角度与钝化半径对平板气动性能的影响规

律和内在机理。

１　 计算方法校验与模型

１．１　 计算方法

稀薄流中的计算一般采用 ＤＳＭＣ 方法［８］。 该

计算方法是在计算机中用大量模拟粒子代表真实气

体分子，在计算机内存中保存模拟粒子的位置坐标、
速度矢量等信息，并在模拟粒子互相碰撞以及粒子

与表面碰撞的过程中改变这些信息的数值，根据文

献［９⁃１０］，能量按自由度分配原则采用取舍法进行

抽样分配，进而达到求解宏观流动特性的目的。 根

据文献［１１］，网格维度取为 Δｘ ～ １
３

æ

è
ç

ö

ø
÷ λ，其中 λ 为

网格内气体分子的平均自由程，如此便能得到理想

的网格划分。 本文计算中，分子间的相互碰撞采用

硬球模型（ＶＨＳ）；分子与壁面之间的碰撞选用完全

漫反射模型，这是一种以物面温度为平衡条件的非

弹性碰撞模型［１２］，模拟粒子碰撞物面之后遵循平衡

的 Ｍａｘｗｅｌｌ 散射。 硬球模型的反射角［１３］ 和漫反射

模型的粒子分布函数分别满足

ｘ ＝ ２ｃｏｓ －１（ｂ ／ ｄ） １ ／ α （１）

ｆ（Ｃｒ） ＝ ｎｒ
ｍ

２πｋＴ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１．５

ｅｘｐ － ｍ
２πｋＴ

Ｃ２
ｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （２）

式中， α是介于１和２之间的系数。 文中物体表面压

力系数定义为

Ｃｐ ＝
（Ｐｗ － Ｐ∞ ）

１
２
ρ∞ ｖ

２
∞

æ

è
ç

ö

ø
÷

（３）

其中物面压力 Ｐｗ 是由每个时间步长内入射和反射

的粒子在物面上的法向动量通量决定的，ＳＰＡＲＴＡ
中的计算公式如下

Ｐｗ ＝ Ｐ ｉ － Ｐｒ ＝
ＦＮ

ＡΔｔ∑
Ｎ

ｊ ＝ １
｛［（ｍｖ） ｊ］ ｉ － ［（ｍｖ） ｊ］ ｒ｝

（４）

式中： ＦＮ 为每个模拟粒子代表的真实粒子个数；Δｔ
为时间步长，Ａ 为物面面积；Ｎ 是单位时间内与单位

面积相碰撞的粒子个数；ｍ为粒子的质量；ｖ是 ｊ粒子

物面法线方向的速度；ｉ，ｒ 分别为入射粒子与反射粒

子。 物面摩擦阻力系数（下文简称为“摩阻系数”）
定义为

Ｃ ｆ ＝ τｗ ／ （
１
２
ρ∞ ｖ

２
∞ ） （５）

其中物面剪切力 τｗ 是由每个时间步长内入射和反

射的粒子在物面上的切向动量通量决定的。 考虑到

本文选取的碰撞模型，反射粒子的切向动量为零，则
计算公式可简化为

τｗ ＝ τｉ ＝
ＦＮ

ＡΔｔ∑
Ｎ

ｊ ＝ １
｛［（ｍｕ） ｊ］ ｉ｝ （６）

式中， ｕ为 ｊ 粒子物面切线方向的速度。 物面传热系

数定义为

Ｃｈ ＝
ｑｗ

１
２
ρ∞ ｖ

３
∞

æ

è
ç

ö

ø
÷

（７）

ＳＰＡＲＴＡ 通过计算碰撞壁面的模拟粒子的净能量通

量来计算 ｑｗ，热流 ｑｗ 与入射和反射粒子的平动能、
转动能和振动能有关，定义如下

ｑｗ ＝ ｑｉ － ｑｒ ＝
ＦＮ

ＡΔｔ ∑
Ｎ

ｊ ＝ １
［φｊ］ ｉ － ∑

Ｎ

ｊ ＝ １
［φｊ］ ｒ{ } （８）

式中： φｊ ＝ ０．５ｍ ｊｃ２ｊ ＋ ｅＲｊ ＋ ｅＶｊ；ｃ 为粒子的速度；ｅＲｊ 与
ｅＶｊ 分别代表粒子的转动能和振动能。 克努森数与

无量纲长度分别定义为

Ｋｎ ＝ λ ／ Ｌｃ （９）
ＬＨ ＝ Ｌ ／ Ｌｔ （１０）

Ｌｃ 为特征长度（基于平板上表面长度）；Ｌ 为局部长

度；Ｌｔ 为总长度；ＬＨ 值恒为 １。
１．２　 算例校验

本文 ＤＳＭＣ 计算程序采用美国 Ｓａｎｄｉａ 国家实

验室的 ＳＰＡＲＴＡ 程序。 对文献［１４］中 Ｌ ／ Ｈ ＝ １ 的缝

隙平板算例进行了仿真校验，模型和计算状态与文

献［１４］完全相同。 模型参数如图 １ 所示，缝隙上游

平板长度 Ｌｕ 与下游平板长度 Ｌｄ 均为 ４５．１５ ｍｍ，缝
隙的深宽均为 ３ ｍｍ。 计算状态由表 １ 列出［１５］。 采

用硬球模型，漫反射壁面，气体成分为 ７６．３％Ｎ２ 和

２３．７％Ｏ２，不考虑气体化学反应，采用恒温壁面，
Ｔｗ ＝ ８００ Ｋ。

图 ２ 和图 ３ 分别给出了 ＳＰＡＲＴＡ 程序与文献

［１４］计算得到的缝隙底面和侧面的气动参数结果
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对比。 由图可知，仿真结果与文献［１４］中计算的数

据结果在整体上一致性较好，在一定程度上证明了

ＳＰＡＲＴＡ 计算程序的正确性与可靠性。 除此之外可

以看到气动参数分布的以下特征：在缝隙底部平面

上，传热系数与摩阻系数大致呈现对称分布，在底部

平面拐点附近，传热系数有所下降而摩阻系数有所

上升。 在缝隙下游侧平面上，传热系数与摩阻系数

仍然呈对称分布，由缝隙底部到平板上表面，沿着侧

面的传热系数不断减小，而摩阻系数不断增大。
表 １　 计算状态工况条件

参数 数值

高度 Ｈ ／ ｋｍ ７０
速度 ｖ∞ ／ （ｍ·ｓ－１） ７ ４５６

温度 Ｔ∞ ／ Ｋ ２２０．２
压力 Ｐ∞ ／ （Ｎ·ｍ－２） ５．５８２
密度 ρ∞ ／ （ｋｇ·ｍ－３） ８．７５３×１０－５

粘度 μ∞ ／ （Ｎｓ·ｍ－２） １．４５５×１０－５

粒子数密度 η∞ ／ ｍ－３ １．８２０ ９×１０２１

平均自由程 λ∞ ／ ｍ ９．０３×１０－４

图 １　 缝隙平板结构示意图

图 ２　 缝隙底面（Ｓ３）气动参数分布

图 ３　 缝隙侧面（Ｓ４）气动参数分布

１．３　 计算模型

考察带有尖化前缘构型的二维平板模型，为了

便于分析，取计算域内平板长度 Ｌ ＝ １００λ。 前缘无

限尖化楔角角度 α ＝ ５°、１０° ～ ９０°，Δα ＝ １０°；前缘尖

点钝化半径 Ｒｎ ＝ ０．１～０．９ ｍｍ，ΔＲｎ ＝ ０．２ ｍｍ，模型结

构如图 ４ 所示。 克努森数 Ｋｎ ＝ ０．０１，此时流体处于

稀薄流的滑移流区域。 当 Ｋｎ 值大于 ０．０１ 时开始出

现滑移流，当 Ｋｎ 值达到 ０．１ 和 １０ 时，其流动特征分

别处于过渡流区和自由分子流区［１６］。 坐标原点位

于唇缘尖点。 计算网格采用基于自由程正交自适应

结构网格，为了方便宏观气体性质取样，网格尺寸要

小于当地平均自由程［１７］。 计算域为 Ｘ ｌ ＝ －１８．０ ｍｍ，
Ｘｈ ＝ ９０．３ ｍｍ，Ｙｌ ＝ －１３．０ ｍｍ，Ｙｈ ＝ ３０．０ ｍｍ。 上下以

及右边界条件采用自由出流边界，左边界条件为自

由来流边界，来流方向平行于 Ｘ 轴与平板上表面。

图 ４　 前缘平板结构与计算域示意图

２　 结果与分析

本文的计算工况条件参照文献［１４］，时间步长

取 ２×１０－８ ｓ，网格尺寸为 １×１０－４ ｍ，局部自适应细化

网格尺寸为 ２×１０－５ ｍ。
２．１　 楔角角度对平板气动特性影响

首先考虑不同尖化前缘楔角角度对平板上表面

气动特性的影响。 图 ５ 至图 ７ 给出了不同楔角角度

平板上表面的传热系数、摩阻系数和压力系数分

布图。
由图 ５ 可以看出，随着攻角的不断变大，平板上

表面前缘附近的最大热流值随之不断升高。 在 α≤
４０°时，上表面最大热流值并不在尖化唇缘的顶点

上，而是出现在唇缘顶点之后的位置。 表 ２ 给出了

不同楔角角度平板上表面传热系数最大值以及其出

现的位置。 由表可知，楔角角度越大，对应的最大热

流值越高，最大热流出现的位置略有前移。 在 α＞
４０°时，最大热流值发生突变，并且最大热流已经开

９２
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始出现在尖化唇缘的顶点上，而且位置不再随楔角

角度的增大而变化。 整体来看，传热系数沿着上表

面切向方向不断下降。 楔角角度对平板的传热系数

的影响主要集中在唇缘附近，而平板下游受楔角角

度的影响可以忽略不记，随着楔角角度的增大，传热

系数在数值上未有明显变化。 导致这种现象的原因

是，当楔角角度 α＞４０°时，尖化唇缘附近激波层变厚

引起了激波层与边界层的重叠干扰，从而导致驻点

处热流相对于非干扰情况下的边界层情况有所升

高。 而在平板下游，激波层与边界层的相互干扰减

弱直至消失，使得不同楔角角度平板上表面的传热

系数未表现出明显的差异。 除此之外可以发现，
ＤＳＭＣ 方法计算的驻点传热系数已经明显偏离了气

动加热预测中经典的 Ｆａｙ⁃Ｒｉｄｄｅｌｌ 公式预测的结果，
显示出了明显的稀薄气体效应的影响。

图 ５　 平板上表面传热系数分布　 　 　 　 图 ６　 平板上表面摩阻系数分布　 　 　 　 图 ７　 平板上表面压力系数分布

　 　 表 ２　 最大传热系数值与其出现的位置

参数
α

５° １０° ２０° ３０° ４０°

Ｃｈ ｍａｘ ０．０３０ ０．０３１ ０．０３４ ０．０３７ ０．０４２

ＬＨ ０．０８８ ０．０８１ ０．０６２ ０．０３３ ０．０２３

对比图 ５ 和图 ６ 可以看出，沿着平板上表面摩

阻系数分布情况与传热系数分布十分相似。 在 α≤
４０°时，上表面摩阻系数最大值出现在唇缘顶点之后

的位置，且最大值随楔角角度增大而变大。 当 α＞
４０°时，摩阻系数最大值出现在唇缘顶点且随着楔角

角度的增大逐渐变大。 此外，楔角角度对下游平板

（切向位置 ＬＨ≥０．１）表面的摩阻系数也有略微的影

响。 当楔角角度在 α≤２０°范围内变化时，摩阻系数

变化幅值不大，在而较大楔角角度时，变化情况较为

明显，当楔角由 α ＝ ６０°变化到 α ＝ ７０°时，切向 ＬＨ ＝
０．４的位置上变化幅值为 ３％左右。 整体来看，摩阻

系数沿着上表面切向也呈现不断下降的趋势。

由图 ７ 可知，平板表面压力系数分布情况与以

上讨论相一致。 值得注意的是，相较于传热系数和

摩阻系数，压力系数的分布情况受楔角角度的影响

较大。 在 α≤４０°时，下游压力系数值变化幅值不明

显，而在 α＞４０°时，当楔角以同一角度增量变化时，
压力系数值增幅很大，在楔角角度由 α ＝ ５０°变化到

α＝ ６０°时，压力系数最大值增量高达 ６７％。 在 α≤
４０°时，沿着切向压力系数略有下降，但较之于传热

系数和摩阻系数，下降趋势可以忽略不计。 而当时，
沿着切向压力系数值下降趋势明显。

由以上对气动热和气动力参数的分析可以看

出，气动参数受前缘楔角的影响规律极为相似，楔角

角度对气动参数的影响在唇缘附近表现最为剧烈。
整体上，相较于气动热参数，气动力参数受楔角角度

的影响更大。 这是气动力，尤其是压力对唇缘附近

的激波形态较为敏感导致的。 当楔角角度由 α ＝
４０°变化到 α ＝ ５０°时，唇缘附近处气动参数会发生

突变，为了进一步分析楔角角度对流场结构的影响，
图 ８ 给出了平板唇缘附近处的压力云图。
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图 ８　 平板唇缘处压力分布云图

　 　 图 ９ 和图 １０ 分别给出了不同楔角角度时唇缘

尖点处法向的流场压力与流场温度分布曲线。 由图

可知，当楔角较小时（α ＝ １０°和 α ＝ ２０°），波后的温

度最大值以及压力最大值均出现在平板表面处，且
流场结构受楔角角度影响较小。 当楔角由 α ＝ ４０°
变为 α ＝ ５０°时，波后的温度最大值出现的位置已经

开始上移，脱离物面，而波后的压力最大值未表现出

这种趋势，仍然出现在平板表面处。 在较大攻角时，
波后的最大温度和压力值出现的位置已经明显脱离

了物面，当楔角角度由 α ＝ ８０°变为 α ＝ ９０°时，激波

脱体距离变大，波后的压力最大值也随之变大，而温

度最大值变化则不明显。

图 ９　 唇缘尖点处法向的流场压力分布　 　 图 １０　 唇缘尖点处法向的流场温度分布　 　 图 １１　 平板上表面传热系数分布

２．２　 钝化半径对平板气动特性影响

考虑同一楔角角度情况下不同前缘钝化半径对

平板上表面气动特性的影响。 图 １１ 至图 １３ 给出了

楔角角度 α ＝ ４５°时不同钝化半径尖化前缘平板上

表面的传热系数、摩阻系数以及压力系数分布图。

从图中可以看出，平板上表面的气动参数随前缘钝

化半径的变化规律与随楔角角度的变化规律极为相

似。 此外，３ 种气动参数随着钝化半径的改变规律

也十分一致。 但整体来看，前缘钝化半径对气动参

数的影响不如楔角角度的影响剧烈。

１３
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当 Ｒｎ ＝ ０．１ ｍｍ 时，最大气动参数均未出现在平

板唇缘顶点，而是出现在平板唇缘顶点之后的位置。
而当 Ｒｎ≥０．３ｍｍ 时，上表面气动参数发生突变，并
且最大值已经开始出现在平板唇缘顶点上。 随着钝

化半径的增加，平板上表面气动参数的最大值也在

随之升高。 除此之外可以发现，前缘钝化半径对传

热系数、摩阻系数的影响局限于唇缘附近，而其对压

力系数的影响范围则更大，随着钝化半径的增加，压
力系数的增加幅度较大。 导致这种现象的原因是钝

化半径改变了唇缘的激波形态，压力系数对激波形

态敏感，受其影响较大，而传热系数对激波形态敏感

性较弱。

图 １２　 平板上表面摩阻系数分布

图 １３　 平板上表面压力系数分布

针对以上变化规律，为进一步更加直观地分析

不同钝化半径对唇缘激波结构的影响，图 １４ 到图

１７ 分别给出了前缘尖点处切向与法向的压力分布

以及温度分布情况。 由图 １４ 和图 １５ 可知，在任一

前缘钝化半径情况下，唇缘处压力均在驻点处达到

最大值，沿平面的切向与法向压力值不断降低。 随

着前缘钝化半径的增大，激波不断前移，压力在距离

唇缘更远的位置处开始升高，且驻点处的压力最大

值也不断升高。

图 １４　 前缘尖点切向压力分布　 　 　 　 　 图 １５　 前缘尖点法向压力分布　 　 　 　 　 图 １６　 前缘尖点切向温度分布

　 　 从流场温度图中可以很明显地看到前缘处激波

的形态，随着前缘半径的增大，激波的脱体距离不断

变大，波后的温度也随之不断升高，温度在距离驻点

处更远的地方开始激发，温度升高的位置距离驻点

越来越远，温度在驻点前的激波后区域形成了明显

的高温带。 这种变化与楔角对前缘附近激波形态的

影响规律趋于一致，由此可见，前缘钝化半径与前缘

楔角角度对平板上表面气动参数影响的机理相同，

均是通过影响前缘激波的形态进而影响气动参数。
即增大前缘楔角角度与增大前缘钝化半径都是使得

激波形态朝着同一方向变化，较大的前缘钝化半径

的钝化尖前缘与较大的楔角角度尖锐尖前缘均会对

上表面气动参数产生相同的影响。
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图 １７　 前缘尖点法向温度分布

３　 结　 论

本文利用直接模拟蒙特卡洛方法（ＤＳＭＣ）对尖

前缘平板在高超声速稀薄流中的流场进行数值模

拟，分析前缘楔角角度和钝化半径对平板表面气动

参数的影响规律和内在机理。 数值结果表明：
１） 在楔角角度 α≤４０°时，上表面气动参数最

大值并不出现在尖锐唇缘顶点，而是出现在尖锐唇

缘顶点之后的位置。 随着楔角角度增大，气动参数

最大值出现的位置不断前移，当楔角角度 α＞４０°时，

气动参数发生突变，最大值开始出现在尖锐唇缘顶

点。 气动参数达到最大值后沿着切向不断下降。
２） 随着楔角角度的不断增大，前缘流场激波形

态逐渐由斜激波转化为弓形激波，激波厚度不断增

加，脱体距离逐渐增大，激波强度不断减弱，但是波

后高压区最大压力不断变大。 在大楔角角度时，流
场压力等值线逐渐趋于弧状。

３） 平板上表面气动参数受钝化半径的影响规

律与受楔角角度的影响规律相似。 当 Ｒｎ ＝ ０．１ ｍｍ
时，气动参数最大值均未出现在钝化唇缘顶点，而是

出现在钝化唇缘顶点之后的位置。 而当 Ｒｎ ≥
０．３ ｍｍ时，气动参数发生突变，并且最大值已经开

始出现在钝化唇缘的顶点。
４） 随着钝化半径增大，激波厚度不断增加，脱

体距离逐渐增大，波后压力与温度均在距离钝化唇

缘较远处开始激发，且波后最大值随着钝化半径增

大而升高。
５） 传热系数受楔角角度和钝化半径的影响较

小，所受影响范围较为局限于唇缘附近，而气动力系

数对其较为敏感，尤其是压力系数，数值变化幅度更

大，且范围更广。 楔角角度与钝化半径对平板上表

面气动参数影响的机理相同，均是通过影响前缘激

波的形态进而影响气动参数。
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摘　 要：介绍了一种纵杆变形分析的数值方法，用作盘绕式伸展臂逐层展开过程中的变形研究。 该

数值方法基于已有的弹性细杆变形分析理论，将伸展臂纵杆离散成一系列圆柱面约束条件下的短

杆，分别对临界状态下的短杆进行边界条件确定和变形分析，进而运用迭代方法求得纵杆变形。 针

对在研伸展臂模型，分别进行微重力展开实验和根部展开动力学仿真，并将二者结果与数值计算结

果进行对比，考察该数值方法的可行性和有效性。 结果表明，数值计算所得纵杆变形状况与实验和

仿真结果基本一致，可以用作伸展臂设计阶段的参考。
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　 　 盘绕式伸展臂是一种典型的一维伸展机构，该
机构因其较高的展开－收拢比和强度－重量比在航

天器中得到了广泛的应用［１］。 盘绕式伸展臂由 ３ 根

通长纵杆、若干组横架和斜拉索组成。 加载预紧力

之后的斜拉索通过铰链分别与纵杆、横架相连接，从
而为整个伸展臂提供需要的刚度和强度［２］。 拉索

展开是伸展臂常用的一种展开方式，该方式构形简

单、功耗需求低。 伸展臂根部固定，通过释放拉索展

开伸展臂，展开过程中伸展臂顶部保持旋转［３］。 拉

索展开式伸展臂已经在空间任务中得到了广泛的

应用［４⁃６］。
盘绕式伸展臂 ３ 根纵杆在横架与斜拉索的作用

下分为明显的展开段、过渡段和收拢段，呈现出明显

的非线性柔性特征。 针对伸展臂的这一变形特点，
国内外学者进行了大量的研究。

陈务军、戈冬明等以盘绕式空间伸展臂的收拢

作为出发点，对“Ｙ”横架无铰和有铰伸展臂的局部

卷压及－整体卷压螺旋屈曲进行了分析［７⁃８］。 Ｅｉｄｅｎ
指出，在忽略其盘绕半径的微小变化的前提下，盘绕

式伸展臂的变形过程可以认为是纵杆在一个圆柱面

上发生变形［９］。 基于这种理论，展开过程中的伸展

臂纵杆可以被看作圆柱面约束条件下的扭曲弹性细

杆。 Ｓｅｅｍａｎｎ 和 Ｖａｎ 研究并分析了圆柱面约束下弹

性细杆的变形及其稳定性［１０⁃１１］。 Ｂｅｒｎａｒｄ 在 Ｂｅｎｈａｍ
和 Ｌｅ 的 ＤＮＡ 双螺旋弹性细杆模型基础上讨论了

ＤＮＡ 弹性细杆模型的自接触问题［１２］。 刘延柱研究

了基尔霍夫动力学比拟理论，并提出了圆柱面假设

下圆截面弹性细杆的平衡方程［１３］。 根据刘延柱的

理论，Ｌｉｕ 建立了同样具有圆柱面约束螺旋线特征

的电缆线束力学模型［１４］。 上述弹性细杆的数学模

型有一个共同特点，均是基于理想的边界条件，即外

部载荷只作用在模型两端。 对于盘绕式伸展臂来

讲，由于横架对纵杆的横向作用以及刚性斜拉索的

限位作用，上述的弹性细杆理论不能直接应用于伸

展臂的分析。 为解决这一问题，需要对纵杆进行离

散化处理，使得离散后的短杆边界条件理想化，即仅

在短杆两端存在外部载荷。 随后，应用上述弹性细

杆理论对纵杆变形进行分析和计算。
本文提出了一种纵杆变形分析的数值方法，可

以用作盘绕式伸展臂逐层展开过程中的变形研究。
该数值方法基于已有的弹性细杆变形理论，将伸展

臂纵杆离散成一系列圆柱面约束条件下的短杆。 分

别对临界状态下的短杆进行边界条件确定和变形分

析，进而运用迭代方法求得纵杆变形。 针对伸展臂

模型，分别进行微重力展开实验和根部展开动力学

仿真，并将二者结果与数值计算结果进行对比。 根
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据对比结果验证该数值方法的可行性和有效性，并
进一步用作伸展臂设计阶段的参考。

１　 分析方法介绍

１．１　 临界状态定义

盘绕式伸展臂由 ３ 根通长纵杆、若干组横架和

斜拉索组成，见图 １。 拉索展开式盘绕式伸展臂根

部固定，但可以保持绕伸展臂截面外接圆径向的转

动自由度，通过释放沿伸展臂中心轴线的拉索，伸展

臂各节由根部开始，逐层实现一维展开。

图 １　 典型的盘绕式伸展臂展开图

如图 ２ 所示，通长纵杆被离散成一系列短杆，将
伸展臂自下而上分别定义为第 １ 节，第 ２ 节，……，
相应的短杆定义为杆 １，杆 ２，……。 同样的，伸展臂

横架自下而上分别定义为横架 １，横架 ２，……。 为

减少研究过程中的外部干扰载荷，以伸展臂根部 ４
节短杆作为研究对象。 当第 ５ 节刚要展开时，横架

５ 与横架 ６ 之间的接触力刚好减小到零，此时根部 ４
节短杆在绳索拉力和根部边界载荷的作用下达到平

衡状态。 定义此刻的伸展臂状态为临界状态，以此

为基础进行后续的变形分析研究。
为方便起见，本文中的分析均不考虑伸展臂展

开过程中的动力学效应。 忽略过渡段盘绕半径的轻

微减小，伸展臂满足圆柱面假设，即展开过程中的通

长纵杆可以认定为在圆柱面内变形的扭曲弹性细

杆。 由于伸展臂是一个空间对称结构，因此根部的

图 ２　 纵杆离散化和伸展臂定义

变形分析将只针对其中一根纵杆所离散得到的短杆

来进行。
１．２　 短杆变形方程

纵杆离散后所得的短杆可以被看作是理想、线
弹性、均匀的一维体。 该短杆可以用沿短杆中心线

的曲线坐标系来进行描述，其中相邻横截面之间的

扭转角是关于曲线坐标 ｓ 的连续函数。
为描述短杆的变形，参考刘延柱的研究结果对

坐标系定义如下，见图 ３。

图 ３　 坐标系定义

６３
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以伸展臂轴线中某点 Ｏ 作为坐标原点，伸展臂

轴线为 Ｏζ轴，并在伸展臂盘绕半径方向定义 Ｏξ轴，
从而获得坐标系Ｏ⁃ξηζ。 将坐标系Ｏ⁃ξηζ绕轴Ｏζ旋
转Ψ得到坐标系Ｏ⁃ＸＹＺ。 定义Ｐ点为短杆某处截面

中心点，将坐标系Ｏ⁃ＸＹＺ由点Ｏ平移至点 Ｐ，得到坐

标系 Ｐ⁃ＸＹＺ。 将坐标系 Ｐ⁃ＸＹＺ绕 ＰＺ轴旋转 １８０°得
到坐标系 Ｐ⁃ｘ１ｙ１ｚ１，此时 ψ ＝ Ψ ＋ π。 最后，将坐标系

Ｐ⁃ｘ１ｙ１ｚ１ 绕 Ｐｘ１ 轴旋转 θ 得到坐标系 Ｐ⁃ｘ２ｙ２ｚ２。
定义φ为短杆某处截面绕Ｐｚ２ 轴旋转的角度，则

ψ，θ 和 φ 可以用来定义短杆截面的空间方位。 对应

的角度沿短杆曲线坐标的变化率 ｄψ ／ ｄｓ，ｄθ ／ ｄｓ 和

ｄφ ／ ｄｓ 可以用来描述短杆的变形。 ｄφ ／ ｄｓ 描述了短

杆相邻截面之间的相对转角，ｄψ ／ ｄｓ和 ｄθ ／ ｄｓ决定了

截面法线的空间指向。
以离散后的短杆作为研究对象， 根据文献

［１３］，短杆的变形满足公式（１），其中 ｉ ＝ １，２，３，４，
对应于图 ２ 中不同的短杆。

ｄ２θｉ

ｄｓ２
＝ － １

Ｒ
（ ｌ０ｉｃｏｓθｉ － ｍｉｃｏｓ２θｉ） ＋

　 　
ｐｉ

２
＋

２ｃｏｓθｉｓｉｎ２θｉ

Ｒ２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓｉｎθｉ

ｌ０ｉ ＝
Ｒ
Ａ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＦＹｉ ＋ ｍｉｃｏｓθｉ ＋

ｓｉｎ３θｉ

Ｒ
＝
Ｍ０ｉ

Ａ

ｍｉ ＝
Ｃ
Ａ
ω３０ｉ

ω３０ｉ ＝
ｄψｉ

ｄｓ
ｃｏｓθｉ ＋

ｄϕｉ

ｄｓ

ｐｉ ＝
２ＦＺｉ

Ａ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ｉ ＝ １，２，３，４　 　 （１）
　 　 公式（１）中， θｉ 为短杆某一截面处的螺旋角；ｓ
是短杆曲线坐标；ｐｉ，ｌ０ｉ 和ｍｉ 是与短杆边界条件有关

的积分常数；Ａ 和 Ｃ 分别为短杆截面弯曲刚度和扭

转刚度；Ｍ０ｉ 是短杆截面沿 Ｏζ 方向所受的外力矩；Ｒ
是伸展臂盘绕半径；ＦＹｉ 和 ＦＺｉ 分别为短杆截面沿 ＰＹ
和 ＰＺ轴所受的外力。 根据几何关系，ψｉ（ ｓ） 和 θｉ（ ｓ）
满足（２）式

ｄψｉ ＝
ｄｓ·ｓｉｎθｉ

Ｒ
（２）

　 　 ω３０ｉ 是短杆的扭率。 由于纵杆和横架之间的连

接只保留了 ＰＸ 轴方向的转动自由度，因此纵杆沿

Ｐｚ２ 轴方向的转动被限制，即 ｄφｉ ／ ｄｓ在［０， ｔ］ 上的积

分为零，其中 ｔ是伸展臂的节距。 对 ω３０ｉ 在［０， ｔ］ 上

进行积分

∫ｔ
０
ω３０ｉｄｓ ＝ ∫ｔ

０

ｄψｉ

ｄｓ
ｃｏｓθｉ ＋

ｄφｉ

ｄｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ｄｓ ＝

　 ∫ｔ
０

ｄψｉ

ｄｓ
ｃｏｓθｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｄｓ ＋ ∫ｔ

０

ｄφｉ

ｄｓ
ｄｓ ＝ ∫ｔ

０

ｓｉｎθｉｃｏｓθｉ

Ｒ
ｄｓ

（３）
　 　 当短杆仅在两端承受外载荷时其扭率保持不

变［１３］，即

∫ｔ
０
ω３０ｉｄｓ ＝ ∫ｔ

０

ｓｉｎθｉｃｏｓθｉ

Ｒ
ｄｓ ＝ ω３０ｉ ｔ （４）

１．３　 短杆积分条件和初值

以图 ２ 中的短杆 ｉ 作为分析对象，积分常数 ｐｉ，
ｌ０ｉ 和 ｍｉ 的求解可以转换为 ＦＹｉ，ＦＺｉ 和 Ｍ０ｉ 的求解。
忽略伸展臂的展开动力学效应，上述 ３ 个参数的求

解可以通过对短杆 ｉ 的边界受力分析来实现。
图 ４ 所示为短杆 ｉ 顶端截面所受外载荷，其中

θｉ（０） 是短杆 ｉ的顶端螺旋角。 ＭＺｉ（０） 是短杆 ｉ截面

沿Ｏζ方向所受的外力矩，由沿Ｐｙ２ 轴和Ｐｚ２ 轴的２个
正交分量 Ｍｙ２ｉ（０） 和 Ｍｚ２ｉ（０） 合成。

图 ４　 短杆 ｉ 顶端截面外载荷示意

ＭＺｉ（０） ＝ Ｍｙ２ｉ（０） ＋ Ｍｚ２ｉ（０） ＝

　 　 Ａ
ｓｉｎ２θｉ（０）

Ｒ
ｓｉｎθｉ（０） ＋ Ｃω３０ｉｃｏｓθｉ（０）

Ｍ０ｉ ＝ ＭＺｉ（０） ＋ ＦＹｉ（０）Ｒ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（５）

　 　 将短杆 ｉ 以上的收拢段和顶板看作一个整体

Ｔ。 此时，Ｔ 在拉索拉力 ＦＬ，短杆反作用力 ／ 力矩，以
及斜拉索的拉力联合作用下处在平衡状态。 Ｆｒｉ，Ｆｖｉ

和 Ｆｈｉ 是斜拉索拉力在坐标系 Ｐ⁃ＸＹＺ 中的 ３ 个分

量。 由于伸展臂是一个空间对称结构，因此 ３ 根纵

杆对 Ｔ的反作用力 ／ 力矩数值相等。 对 Ｔ考虑沿Ｏζ
轴向的受力平衡，ＭＺｉ（０），ＦＬ，ＦＹｉ（０），ＦＺｉ（０），Ｆｖｉ 和

Ｆｈｉ 满足（６） 式的关系。

７３
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图 ５　 伸展臂顶端整体 Ｔ 受力平衡状态分析

ＦＬ ＋ ３ＦＺｉ（０） ＋ ３Ｆｖｉ ＝ ０
３（ＭＺｉ（０） ＋ ＦＹｉ（０）Ｒ ＋ ＦｈｉＲ） ＝ ０{ （６）

　 　 以相邻短杆交界点处的微元作为分析对象，其
受力平衡如图 ６ 所示，相应的沿 ＰＸ 和 ＰＺ 轴力的分

量平衡见公式（７）。 其中，ＦＹｉ（ ｔ） 和 ＦＺｉ（ ｔ） 可以由

ＦＹｉ（０） 和ＦＺｉ（０） 根据（１） 式中的积分常数 ｐｉ 和 ｌ０ｉ 计
算得到。

图 ６　 微元受力平衡状态分析

ＦＹｉ（０） ＋ Ｆｈｉ ＝ ＦＹｉ＋１（ ｔ） ＋ Ｆｈｉ＋１

ＦＺｉ（０） ＋ Ｆｖｉ ＝ ＦＺｉ＋１（ ｔ） ＋ Ｆｖｉ ＋１
{ （７）

　 　 斜拉索拉力的分量可以通过伸展臂相邻桁架之

间的变形分析来求得，如图 ７ 所示。 假设斜拉索长

度为 ｌ，在坐标系 Ｐ⁃ＸＹＺ 中的 ３ 个长度分量分别为

ｌｒｉ，ｌｖｉ 和 ｌｈｉ。 由于斜拉索只能承受拉力，因此其拉力

分量与长度分量具有相同的几何关系。 具体计算方

法见（８） 式。
联立（５） 至（８） 式，可以求得短杆 ｉ 所需的截面

外载荷ＦＹｉ，ＦＺｉ 和Ｍ０ｉ，相应的积分常数 ｐｉ，ｌ０ｉ 和ｍｉ 也

可计算得到。 根据实验观察，第３节和第４节中斜拉

索处于松弛状态，因此当 ｉ ＝ ３，４ 时，Ｆｖｉ 和 Ｆｈｉ 等于

零。

图 ７　 伸展臂节间变形分析
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（８）

　 　 临界状态下纵杆根部 ４ 节短杆的变形分析将从

第 ４ 节开始，向下计算到第 １ 节。 由于纵杆在展开

过程中均是平滑过渡，因此短杆 ４ 的顶部螺旋角

θ４（０） 与收拢段螺旋角 θｃｏｉｌ 相等。 根据文献［１５］，平
衡状态下第 １节螺旋角变化较小，第 ２节到第 ４节近

似接近于线性变化。 因此

θ４（０） ＝ θｃｏｉｌ

ｄθ４

ｄｓ ｓ ＝ ０
＝
θｂｏｔｔｏｍ － θｃｏｉｌ

３ｔ

ì

î

í

ïï

ïï

（９）

式中， θｂｏｔｔｏｍ 是短杆 １ 的底部螺旋角，即纵杆的根部

螺旋角。
另外，由于纵杆变化的平滑性，相邻短杆交界点

处的螺旋角保持一致。 根据刘延柱的研究结果［１３］，
螺旋角的变化率 ｄθｉ ／ ｄｓ 满足（１０） 式

８３
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θｉ（０） ＝ θｉ ＋１（ ｔ）
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（１０）

１．４　 纵杆变形分析

由第 ４ 节开始，利用连续的迭代积分进行纵杆

根部 ４ 节短杆的变形分析。 首先分别给定根部螺旋

角 θｂｏｔｔｏｍ 和拉索拉力 ＦＬ 一组初始值。 随后计算各短

杆积分条件和积分初值，并根据公式（１） 对 θｉ 和

ｄθｉ ／ ｄｓ（ ｉ ＝ １， ２， ３， ４） 进行积分，各短杆积分区间

均为［０，ｔ］。
调整拉索拉力 ＦＬ 的值，对上述积分进行迭代计

算直至 θ１（ ｔ） 与根部螺旋角 θｂｏｔｔｏｍ 相等。 后续继续调

整 θｂｏｔｔｏｍ 的值，进行新的迭代计算直至 ｄθ１（ ｔ） ／ ｄｓ 等
于 ０，计算结束。 其中，ＦＬ 和 θｂｏｔｔｏｍ 分别为临界条件

下的拉索拉力和纵杆根部螺旋角。 图 ８ 所示为纵杆

变形分析的流程。

图 ８　 纵杆变形分析流程

２　 纵杆变形数值计算

某一在研微纳卫星选定拉索展开盘绕式伸展臂

作为半刚性重力梯度杆，以实现初步的对地稳定姿

态。 伸展臂实验样机的技术参数，如刚度、强度、展
开收拢比以及几何尺寸等，是由姿态稳定需求所决

定的，如表 １ 所示。

表 １　 盘绕式伸展臂实验样机技术参数

伸展臂技术参数 数值

盘绕半径 Ｒ ／ ｍｍ ７５
横架节距 ｔ ／ ｍｍ ９５
纵杆、横架材料 钛镍合金

纵杆、横架材料弹性模量 Ｅ ／ ＧＰａ ８３
纵杆、横架材料泊松比 σ ０．３１

纵杆半径 ｒ ／ ｍｍ １
横架半径 ／ ｍｍ ０．４

铰链材料 铝合金

铰链材料弹性模量 ／ ＧＰａ ７０．６
铰链材料泊松比 ０．３３

其他的初始参数如短杆弯曲刚度、扭转刚度、斜
拉索长度等如（１１）式所示。 另外收拢段相邻横架

之间的间距为 ８ ｍｍ，因此，收拢段螺旋角 θｃｏｉｌ ＝
ａｒｃｃｏｓ（８ ／ ９５）＝ ８５．１７°。

Ａ ＝ Ｅπｒ４

４
　 Ｇ ＝ Ｅ

２（１ ＋ σ）

Ｃ ＝ Ｇπｒ４

２
　 ｌ ＝ ３Ｒ２ ＋ ｔ２ （１１）

　 　 对伸展臂根部 ４ 节短杆进行变形分析，计算出

４ 节短杆的螺旋角变化规律以及短杆两端的边界条

件。 临界状态下，伸展臂根部 ４ 节短杆的变形如图

９ 所示。 此时伸展臂的根部螺旋角为 ２９．４５４°，拉索

拉力为 ９．５１２ Ｎ。

图 ９　 临界状态下根部 ４ 节短杆变形图

９３
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３　 微重力展开实验和动力学仿真

通过调整不同的初始根部螺旋角，微重力展开

实验和动力学仿真将用来考察实验样机和仿真模型

的根部展开特性和变形情况，从而验证前文得出的

判据的有效性。
３．１　 微重力展开实验

微重力展开实验采用如图 １０ 所示的一维展开

实验装置。 该装置包括桁架基座、直线导轨、同步系

统和数据采集设备等。

图 １０　 微重力展开装置

桁架基座用来支撑整套实验装置，并通过水平

直线导轨为伸展臂提供展开空间。 同步系统包括共

轴绕线筒、直线轴承和配重块。 共轴绕线筒通过步

进电机同步释放伸展臂拉索和水平导轨上的直线轴

承。 配重块与直线轴承相连，保证直线轴承与伸展

臂顶板的同步运动。 微重力展开实验的关键在于保

证伸展臂顶板部分的重力补偿。 在实验前，通过调

整悬垂吊索的竖直角，直线轴承应处在伸展臂顶板

的正上方，悬垂吊索与铅垂线之间的夹角应限制在

３°以内。 除此之外，拉索在共轴绕线筒上的绕线方

式应保持一致，从而确保拉索的释放同步性。 配重

块的质量由实际展开过程中的轴承摩擦力决定。
数据采集系统包括测力计和 ＭＥＭＳ 陀螺，分别

用来测量伸展臂拉索拉力和顶板旋转角速度。 当伸

展臂展开时，传感器每秒钟采集 ５ 次数据，用作后续

数据分析。
在实验中，伸展臂样机由完全收拢状态开始，以

１５ ｍｍ ／ ｓ 的速度匀速展开。 由于伸展臂第 ５ 节和第

６ 节横架之间的接触力在实际中很难直接测量，因

此实验中的伸展臂临界状态定义为第 ６ 节横架刚好

与第 ５ 节横架分离时的状态。 在展开过程中，利用

角度计和拉索测力计测得临界状态下的伸展臂根部

螺旋角为 ４２．５３°，对应的拉索拉力为 １０．６９７ Ｎ。 临

界状态下伸展臂实验样机的变形如图 １１ 所示。

图 １１　 临界状态下伸展臂实验样机变形示意图

３．２　 展开动力学仿真

伸展臂的展开动力学仿真在 ＭＳＣ．ＡＤＡＭＳ 环境

下进行，该软件被广泛应用于航空航天领域的动力

学设计。 柔性部件如纵杆和横架采用刚柔混合建模

法，首先离散成一系列的刚体，然后利用柔性单元

Ｄｉｓｃｒｅｔｅ Ｆｌｅｘｉｂｌｅ Ｌｉｎｋ 进行连接。 模型中所有的单元

属性均根据表 １ 中的伸展臂特征进行定义，由此建

立 １４ 节的伸展臂模型见图 １２。

图 １２　 盘绕式伸展臂有限元模型

在仿真中，伸展臂模型在纵杆根部沿截面外接

圆径向设定 ３ 个相对于基座的转动副。 与微重力展

开实验一致， 伸展臂由完全收拢状态开始， 以

１５ ｍｍ ／ ｓ的速度匀速展开。 和微重力展开实验不同

０４
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的是，仿真中的伸展臂临界状态依然采用横架之间

的接触力来定义，即伸展臂第 ５ 节和第 ６ 节横架之

间的接触力为零时的伸展臂状态。 在临界状态下测

得伸展臂根部螺旋角为 ３６．５２４°，对应的拉索拉力为

１１．０２１ ７ Ｎ。 临界状态下伸展臂仿真模型的变形如

图 １３ 所示。

图 １３　 临界状态下伸展臂仿真模型变形示意图

４　 校验及讨论

如图 １３ 所示，展开仿真分析给出了伸展臂根部

４ 节短杆在三维空间中的变化，将此结果与前文的

数值计算结果进行对比。 图 １４ 分别给出了 ２ 组结

果中根部 ４ 节短杆在三维空间的变形对比和沿伸展

臂轴线投影的变形对比。 可以看出，数值计算和仿

真分析得到的纵杆变形基本相符，纵杆螺旋角的变

化规律也基本一致。 其中，仿真分析结果中的盘绕

半径比数值计算结果稍微偏小，其原因主要是数值

计算遵循严格的圆柱面约束，而实际的仿真分析中

横架存在弯曲现象，因此伸展臂截面外接圆半径，即
盘绕半径会偏小。

由前文数值计算结果可知，临界状态下伸展臂

根部螺旋角为 ２９．４５４°，拉索拉力为 ９．５１２ Ｎ。 将该

结果与微重力展开实验、动力学仿真得到的结果进

行对比，如表 ２ 所示。 可以看出，数值计算所得到的

根部螺旋角和拉索拉力分别小于动力学仿真和展开

图 １４　 数值计算与仿真分析结果的根部 ４ 节短杆变形对比

实验所得到的结果，其中，根部螺旋角的差距分别为

１９．３％和 ３０．７％，而拉索拉力的差距分别为 １３．６％和

１１．１％。 由此可见，数值计算结果与仿真分析、展开

实验的结果吻合度较好，其中拉索拉力的吻合度要

优于纵杆根部螺旋角。 该数值方法所得结果可以用

作伸展臂设计阶段的参考。
表 ２　 临界状态下伸展臂根部螺旋角和拉索拉力对比

计算方法 根部螺旋角 ／ （°） 拉索拉力 ／ Ｎ
数值计算 ２９．４５４ ９．５１２

动力学仿真 ３６．５２４ １１．０２１７
展开实验 ４２．５３ １０．６９７

由于纵杆变形数值计算主要是在圆柱面约束条

件下进行，因此并没有考虑在实际仿真和实验中存

在的横架弯曲变形。 这种弯曲变形会导致伸展臂盘

绕半径的减小。 在展开过程中，相邻横架之间的间

距持续增加至伸展臂节距。 从图 １５ 的几何变形示

意图来看，在斜拉索的约束下，盘绕半径的减小会导

图 １５　 盘绕半径减小所导致的节间变形

１４
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致临界条件下横架之间的间距变小，相应的根部螺

旋角也比未考虑盘绕半径减小时要大。
另外，由于伸展臂是空间对称结构，横架变形主

要是对纵杆的横向作用，对伸展臂轴线方向影响有

限。 因此临界状态下数值计算、仿真分析和展开实

验的拉索拉力结果更为接近。 由于盘绕半径的减

小，纵杆沿伸展臂轴线方向的拉压刚度增加，进而使

得仿真及实验得到的拉索拉力大于数值计算结果，
如表 ２ 所示。

图 １６　 展开实验与仿真分析的变形结果对比

除此之外，仿真和实验结果也存在一定的差异，
这主要是因为伸展臂实验样机中存在一些难以准确

模拟的局部摩擦，影响了伸展臂的展开运动，尤其是

纵杆由收拢状态到伸直状态的转化运动。 这一点可

以通过图 １６ 中伸展臂根部 ４ 节在临界状态下的长

度比较可以看出。 因此，伸展臂实验样机比仿真模

型较早地展开到临界状态，相应的根部螺旋角也更

早地减小到临界值。 局部摩擦力的存在也导致伸展

臂实验样机展开时更多的能量消耗，因此拉索拉力

值与仿真模型相比偏小。

５　 结　 论

本文提出了一种纵杆变形分析的数值方法，可
以用作盘绕式伸展臂逐层展开过程中的变形研究。
该数值方法在圆柱面约束弹性细杆变形理论基础

上，利用纵杆离散化和沿曲线迭代积分的方法进行

复杂边界条件下的纵杆变形计算。 经过验证，数值

计算结果与仿真分析、展开实验的结果吻合度较好，
其中拉索拉力的吻合度要优于纵杆根部螺旋角，可
以用作伸展臂设计阶段的参考。

由于圆柱面约束假设的存在，该数值计算方法

未考虑伸展臂展开过程中盘绕半径的减小，因此数

值计算所得的纵杆根部螺旋角和拉索拉力均小于仿

真分析、展开实验的结果，需要在后续应用当中加以

注意。
伸展臂的仿真模型无法完全准确地模拟实验样

机内部的摩擦力，因此后续工作中应根据实验结果

进一步调整仿真模型，优化铰链连接处的局部摩

擦力。
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卫星总装过程异构数据物联集成技术研究

王治， 万峰， 吴剑锋， 邢香园， 赵文浩
（上海卫星装备研究所， 上海　 ２００２４０）

摘　 要：针对卫星总装过程中各类制造资源关联程度较低、信息不透明等问题，结合物联网技术的

应用模式，研究了卫星总装过程异构数据物联集成技术，并设计开发了数据管理系统。 采用基于物

联网的数据采集技术，实现多源异构设备 ／ 系统 ／ 单元等数据的集成；构建了面向卫星总装过程异构

数据管理模型，实现了数据的关联融合与分析应用；在此基础上，基于卫星总装过程物联网的体系

架构，设计开发了卫星总装过程物联数据管理系统。 该系统已成功应用于多个卫星型号研制中，应
用效果良好。
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　 　 当前，卫星领域面临高强密度的研制任务，呈现

出多品种、变批量及高复杂度的特点。 在卫星总装

过程中需采集精度测量数据、自动化工装实时运行

参数、实验数据等各类数据。 物联网 （ ｉｎｔｅｒｎｅｔ ｏｆ
ｔｈｉｎｇｓ，ＩｏＴ）具有信息数据动态感知、可靠传输与统

一管理、智能处理与优化控制等功能，可有效满足当

前卫星离散型研制模式下数据精确、完整、高效采集

和有效管理的需求，对实现型号产品制造资源精细

化管理、产品数据包构建、质量和技术状态管控等都

具有重要意义［１⁃２］。
目前国内外制造企业和学者纷纷展开基于物联

网的数据集成技术研究。 国外方面，克里弗兰大学、
宾汉顿大学等对无线传感网络技术进行研究，对车

间制造资源进行组网设计；美国通用电气公司［３］、
波音［４］、Ｖｒｉｇｉｎ［５］ 等企业利用工业物联平台实现对

物理设备或系统的在线监控。 国内方面，文献［６⁃７］
利用物联网对制造资源信息进行采集与集成管理，
实现资源的实时追踪与可视化监控；商飞、华为等企

业构建了包含设备状态采集网络、无线射频网络以

及条码识别网络在内的工业互联网，实现制造资源

的整合。
上述学者或企业的研究应用主要集中在自动化

程度较高、数据采集对象固定的流水式制造装配生

产线，而卫星总装过程属于典型的离散型模式，技术

状态数据复杂多变，设备 ／系统 ／单元数据等分散存

储。 近年来，航天企业通过构建工业物联网平台实

现设备数据的在线采集，但在多源异构数据集成管

理、数据关联融合与分析应用等方面还需进一步研

究与改进。 针对卫星总装过程的特点与需求，本文

研究了基于物联网的异构数据感知与管理技术，提
出了一种卫星总装过程异构数据物联集成系统，开
发集成了多种数据采集与管理功能模块，并在多个

卫星型号研制装配中展开了应用，取得了良好效果。

１　 卫星总装过程物联网整体架构

在对卫星总装过程中异构数据物联集成需求进

行综合分析的基础上，提出了异构数据物联集成的

整体架构，用于描述工业物联网系统的结构形式及

各组成部分之间的关联关系，如图 １ 所示。 工业物

联网平台采用分层架构搭建，包括产品设备层、数据

通信层、业务管理层以及应用分析层。 各层主要研

究内容为：
１） 产品设备层：该层为基础层，确定物联网平

台需要接入的目标对象，主要包括数字化装备、数据

采集终端等。
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图 １　 异构数据物联集成整体架构

　 　 ２） 数据通信层：通过多种通用化、规范化、集成

化的数据集成接口，可以实现“人－机－物”基础数据

的采集；利用车间工业局域网 ／射频网络实现集成数

据的可靠性传输；同时利用单向网闸实现工控网与

涉密网之间数据的安全传输。
３） 业务管理层：该层主要实现数据的组织模型

构建、多层次数据逻辑分析与关联匹配以及数据标

准化封装等多源异构数据的整合；基于 ＲＥＳＴ ＡＩＰ
软件系统集成接口，实现 ＰＤＭ、ＭＥＳ、ＴＤＭ 等业务系

统数据的集成；构建产品质量数据包，实现数据的查

询、展示、下载以及管理等功能。

４） 应用分析层：通过数据的分析应用，实现数

据在线查询与可视化展示、数字化装备运行状态监

控、关键工序风险管控以及环境监测等功能，提高卫

星总装车间的透明化、智能化管理水平。

２　 异构数据采集技术

２．１　 异构数据感知技术

基于物联网的数据感知技术是实现卫星总装过

程人、机、物、信息物理系统互联互通的基础，以多源

异构数据映射为目标数据模式，经过源数据分析、接

５４
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口设计及标准格式转化，实现数据精确、完整、高效

的采集。
１）异构数据类型描述

根据卫星总装过程中数据的存储方式、数据结

构及传输方式，将数据集成方式进行分类，如表 １
所示。

表 １　 数据集成方式分类

数据存储方式 数据结构 传输方式 数据集成方式

关系型数据库 结构化 数据库解析 离线数据采集⁃Ａｃｃｅｓｓ 关系型数据库

结构化文档 结构化 结构化文档解析 离线数据采集－固定格式的 Ｅｘｃｅｌ 文档

ＰＬＣ 控制器 半结构化 通讯协议 实时数据采集－设备实时运行数据

传感器 半结构化 ＵＤＰ 协议 ／ ＲＦＩＤ 实时数据采集－传感器实时检测数据

非结构化文档 非结构化 文件关联存储 离线数据采集⁃ＴＸＴ、ＰＤＦ 等数据文档

　 　 通过上述分析，卫星总装过程数据集成方式可

以分为：①离线数据采集方式：对 ＴＸＴ、ＯＲＰ、ＤＯＣ、
ＰＤＦ 等非结构化数据文件进行远程同步及关联存

储；对 ＡＣＣＥＳＳ、ＥＸＣＥＬ 等标准化格式的数据文件进

行解析及结构化存储；②实时数据采集方式：对可编

程逻辑控制器（ＰＬＣ）数据、传感器检测数据、物流数

据等实时流数据进行采集。
２）异构数据集成方式

根据上述分析，将数据集成方式分为基于 ＴＣＰ ／
ＩＰ 协议的工业以太网数据采集模式和基于 ＲＦＩＤ 的

数据采集模式，具体内容如下：
①基于 ＴＣＰ ／ ＩＰ 协议的工业以太网数据采集

模式

目前 ＰＬＣ、ＡＧＶ 小车、各类仪表仪器等设备均

配备了局域网口，拥有大量方便集成的接口，可以实

现设备运行状态数据、系统状态信息、操作数据、报
警信息、设备参数、坐标等数据的采集。 通过采集适

配层将通信接口统一成工业以太网，通过以太网连

接交换机，数据经交换机传输到工业物联网数据采

集与管理平台，交换机与物联网之间通过光纤连接，
保证数据传输的实时性与安全性。

②基于 ＲＦＩＤ 的数据采集模式

通过基于 ＲＦＩＤ 的数据采集技术，能够实现物

流设备状态信息的采集，解决物料管理在卫星总装

过程中物流信息实时性差、准确性差、信息采集与传

递效率低等问题。 ＲＦＩＤ 数据采集设备主要包括电

子标签、读写器和 ＲＦＩＤ 中间件 ３ 部分。 将统一规

格的 ＲＦＩＤ 标签附加 ／粘贴于物料合适位置上，当被

标记对象处于 ＲＦＩＤ 读写器的识别范围内时，读写

器就可以通过无接触的方式读取电子标签中的内

容，自动采集物料出入库、工位的位置、时间等信息，
并实时发送到物联网数据管理服务器记录。
２．２　 跨网络数据安全传输

由于各类数据均集成在工控网（非密网）的物

联网平台中，因此利用单向网闸连接工控网与办公

网（涉密网），进行物联集成数据的单向传输，满足

型号质量与技术状态管控、质量数据包构建等要求。
跨网络数据传输业务流程图如图 ２ 所示，单向数据

图 ２　 跨网络数据传输业务流程图

６４
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收集服务器和单向数据推送服务器负责数据检测与

分发，将物联集成数据收集到办公网的产品质量数

据包管理系统，各业务系统实现相关数据的同步，并
给用户提供相应数据访问服务及权限控制。

３　 多源异构数据集成管理技术

３．１　 多源异构数据组织模型构建

为实现卫星总装过程中数据的细化组织、管理

和分析展示，根据多源异构数据组成要素的分析，构
建多维度数据组织模型，示意图如 ３ 所示。

１）组织结构维度：按照型号、阶段、产品、系统

单元、工艺流程、具体工序等树形结构层级，构建多

源异构数据组织模型，如图 ４ 所示。

图 ３　 多维度数据组织模型示意图

图 ４　 多源异构数据组织模型

　 　 ２）数据分类维度：将数据从不同角度进行分

类。 从数据属性角度可分为静态数据、动态数据与

统计数据［８］；从数据源头角度可分为制造资源数

据、产品数据、工艺数据、任务数据以及环境数据。
多源异构物联集成数据分类如图 ５ 所示。

３）数据格式维度：将物联集成数据按数据格式

进行分类组织，分为结构化数据与非结构化数据。
结构化数据主要包括关系型数据库表、固定格式的

ＥＸＣＥＬ 文件、实时流数据等；非结构化数据主要包

括 ＰＤＦ、ＷＯＲＤ、ＴＸＴ、多媒体数据等。
３．２　 关键事件的关联分析及匹配

针对多源异构数据组织模型描述中数据关联性

描述不足、数据语义表达能力缺乏、数据与关键事件

之间表达分离等问题，通过物联网平台的事件驱动

引擎，结合业务逻辑与规则算法，实现多层次数据之

间的关联匹配与操作运算，进而得到关键事件的感

知结果，最后结合物联网平台的聚合页面构建引擎

实现事件感知结果的推送与展示。
将卫星总装过程中物联集成数据按照逻辑层次

处 理 为 “ Ｅｖｅｎｔ ＝ （ Ｎａｍｅ ／ ＩＤ， Ａｔｔｒｉｂｕｔｅ， Ｃｏｎｔｅｎｔ，
Ｔｉｍｅ）”，可以分为简单的原始事件与复杂的关键事

件［９］。 原始事件为基于工业物联平台采集的数字

化装备、数据采集终端等产品设备的基础数据，关键

事件为经过关联分析、匹配运算形成的具有应用意

义的事件，转换过程如图 ６ 所示。

７４
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图 ５　 物联集成数据分类

图 ６　 关键事件的转换过程

　 　 以典型型号侧板安装过程为例并参照其工艺流

程，装配过程事件包括：目标任务信息、人员 ／物料的

状态信息、设备运行状态信息、计划执行情况、工作

环境等信息。 基于业务应用需求，提取该流程中的

关键事件，命名为：Ｅｖｅｎｔ ＝ （Ｎａｍｅ，Ａｔｔｒｉｂｕｔｅ，Ｃｏｎｔｅｎｔ，
Ｔｉｍｅ），其中 Ｅｖｅｎｔ 为辅助装配机械臂运动状态在线

监控事件；Ｎａｍｅ 为辅助装配机械臂设备；Ａｔｔｒｉｂｕｔｅ
为制造类设备；Ｃｏｎｔｅｎｔ 包括型号任务、工艺流程、具
体工序及工装等；Ｔｉｍｅ 为实时运行时间。 具体事件

执行过程如图 ７ 所示。
３．３　 物联集成数据综合分析应用

基于准确、完整及实时的总装过程物联集成数

据及关键事件处理，根据型号产品具体的应用需求，
开展物联集成数据综合分析应用，具体内容如下：

１） 数据在线查询与集成展示

针对卫星总装过程中，大量设备数据分散在各

异构软件系统或模块中，数据管理分散、数据查询追

溯与汇总归集困难等问题，基于统一的工业物联网

平台，实现数据的在线查询与集成展示。 ①多源异

构数据关联查询：采用全属性查询、关联模糊搜寻等

方法，实现多源异构数据在线快速查询、提取汇总与

多视图集成展示，满足用户多样化数据需求，支撑产

品质量追溯与质量分析。 ②多源异构产品数据集成

展示：综合考虑数据组织结构维度、数据分类维度以

８４
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及数据格式维度等因素，构建了包含精测数据、质量

特性测试数据、自动化工装实时运行数据等各类数

据集成展示看板，实现多源异构数据的统一组织与

可视化展示。

图 ７　 辅助装配机械臂运行状态在线监控事件执行过程

　 　 ２） 数字化装备运行状态在线监控

基于实时、丰富的数字化装备物联集成数据，采
用折线图、柱状图以及饼状图等多种动态可视化方

法对总装车间数字化装备运行状态进行可视化展

示，实现设备连接状态、电源状况、运动参数、检测数

据、故障报警等信息的在线实时监控，为卫星总装过

程任务决策提供直观、准确、实时的数据支撑。 同时

让管理者更为便捷的了解车间现场情况，精确跟踪

产品质量、全面掌握生产状态并及时响应生产异常，
满足不同岗位、不同层级用户的多样化管理需求。

３） 产品质量数据挖掘与分析

基于构建的产品质量数据包，对卫星总装过程

中质量数据进行挖掘与分析，包括基于数据分析的

风险管控、产品成功数据包络线分析等，并结合各型

号研制流程，实现产品质量的及时有效管控。
①基于数据分析的风险管控：对卫星总装过程

中关键工序、质量检测、风险点等基础数据进行相关

性分析及趋势预测，实现卫星总装过程的风险管控。
一方面对关键工序的高危操作进行风险预警。 根据

工艺编制阶段对风险点的关联记录，分析判断实际

操作过程中是否按要求进行完整记录，若不符合，则
进行风险预警；另一方面对关键质量检测数据进行

分析，根据预先定义的数据判读规则，对检测数据进

行理论值与实测值的对比分析与自动判读，给出超

差结论，并以异常颜色标注在可视化监控界面上，实
现产品质量管控。

②基于历史数据的产品成功数据包络线分析：
通过产品数据包系统集成所有产品总装过程成功的

历史数据，形成每类特定产品的特性指标的数据包

络线。 在工艺流程受控的状态下，对比新产品总装

过程中精测数据、质测数据、设备状态数据等数据指

标是否在特性指标的数据包络线范围内，分析新产

品质量情况，从而及时发现新产品审查过程中存在

的潜在质量风险，更有利于保证产品的质量。

４　 系统实现与应用

基于上述研究，本文设计开发了“卫星总装过

程物联数据管理系统”。 该系统依托 ＴｈｉｎｇＷｏｒｘ 物

联网平台，基于 ＪＤＫ 开发了 Ｂ ／ Ｓ（ｂｒｏｗｓｅｒ ／ ｓｅｒｖｅｒ）架
构的系统主体功能模块，采用 ＪＳ（ ｊａｖａ ｓｃｒｉｐｔ）与 ＣＳＳ
进行界面功能与优化设计，并将 ＯＲＡＣＬＥ 关系型数

据库作为数据存储平台。 目前已实现自动化设备运

行数据、精测数据、质量特性测试数据以及环境数据

等各类数据的物联集成，具备数据采集、数据存储与

管理、数据分析与应用等功能，系统主界面如图 ８ 所

示。 该系统已在多个卫星型号的总装过程中开展了

应用，取得了较好的效果。
卫星总装过程物联数据管理系统主要包括设备

监控单元、任务监控单元、设备状态监控单元以及总

装车间环境监测单元。 设备监控单元能够实现制

９４
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造、测试、检测、物流与环境等设备的统一管理，划分

为 ５ 个子系统，包括设备名称、位置以及状态检测

（开 ／关）等功能。 任务监控单元可实现对关键任务

在线监控，掌握车间的生产状态，且能够实时反馈精

测、质量特性测试等数据，实现卫星型号的在线装配

检测；设备状态监控单元能够实现对设备的接连状

态、运行情况的监测；总装车间环境监测单元实现对

总装车间温度、湿度及压强的实时监测。

图 ８　 卫星总装过程物联数据管理系统界面

图 ９　 辅助装配机械臂运行状态在线监控

　 　 车间管理人员通过该系统能够掌握车间现场设 备的运行状态、产品技术状态、总装环境等信息。 图
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９ 所示为辅助装配机械臂运行状态在线监控单元，
实时显示机械臂法兰盘末端位姿以及六维力传感器

数据，并利用曲线图、表格以及图表等多种可视化手

段对数据进行展示，便于管理人员直观地了解机械

臂的运动情况。

５　 结　 论

本文针对卫星总装过程多源异构数据感知与管

理困难等问题，结合物联网技术，重点研究了异构数

据的采集技术、跨网络数据传输技术、数据存储与管

理技术、数据分析与应用等关键技术，并设计开发了

卫星总装过程物联数据管理系统，实现了数据精确、
完整、高效的采集与管理，为技术状态控制、产品质

量在线判读与产品质量数据包构建提供了重要的数

据支撑。 该系统为航天装配企业智慧化车间建设奠

定了基础，后续将依托该系统数据可视化应用方面

进行深入分析。
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收稿日期：２０２０⁃０９⁃０１
作者简介：卢威（１９８１—），北京空间飞行器总体设计部高级工程师，主要从事航天器热控制技术研究。

航天器热控分系统的一种能源管理技术

卢威１，２， 陈忠贵１， 范含林１， 庞波１

（１．北京空间飞行器总体设计部， 北京　 １０００９４； ２．空间热控技术北京市重点实验室， 北京　 １０００９４）

摘　 要：针对大型复杂航天器热控分系统在轨电能源消耗出现较大波动以及峰值功率较大的问题，
提出一种基于总功率和温度二元参数耦合进行热控制的新型技术方法。 该方法通过对热控电能源

消耗值的实时统计监测来顶层控制热控用电部件（如电加热器）的工作状态，使热控电能源消耗值

稳定在控制目标值附近，实现热控能源消耗的低值化和稳定化。 将其应用到北斗三号 ＩＧＳＯ 卫星

热控分系统中，在轨飞行结果表明：该技术可以有效降低热控用电峰值并减小功率波动，热控峰值

功率降低 ２９０～３６０ Ｗ，热控总功率波动由±５００ Ｗ 减小到约±１００ Ｗ。 整星能源消耗亦趋于平稳且

低值化。

关　 键　 词：航天器；热控；能源；管理

中图分类号：Ｖ２１１．３； Ｖ４２３； Ｖ５２４　 　 文献标识码：Ａ　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃００５３⁃０５

　 　 热控分系统是航天器的重要组成部分，其任务

是保证与热相关的参数满足航天器可靠完成预定功

能的要求，其中，最常见的是保证航天器的温度在要

求范围内［１⁃４］。 随着航天器任务越来越复杂，器上

设备对温度的要求越来越高，导致主动控温的能源

消耗越来越多。
例如，世界各国航天器的规模越来越大，常用于

航天器的主动热控制机构（例如电加热器、泵、风机

等，这些也是热控用电部件），尤其是电加热器的数

量不断增加，热控分系统消耗的功率随之增加。 然

而，由于现有航天器上的各路电加热器均以被控对

象的温度作为唯一参数进行独立控制［５⁃６］，而没有

在更高层面对所有电加热器进行统筹管理，因此易

导致在某时刻发生多路电加热器同时开启或同时关

闭的现象，最终导致热控的总功率消耗在时间上呈

现“杂乱无章”、功率曲线形成明显“波峰－波谷”，进
而造成整个航天器总功率出现较大波动。

多年航天器工程研制及运行经验表明，航天器

总功率波动主要是由于热控制机构控温“不协调”
的控制引起，其中电加热器占据了很大比例。 航天

器电源系统设计时，需要考虑整器的最大功率情况，
热控功率的较大波动可能造成电源系统过设计，最

终导致整器电能资源的浪费。 此外，热控功率的不

稳定也不利于供配电设备的稳定运行。 文献［７］研
究了此问题，并给出了一种旨在优化加热器总功率

的航天器电加热控制策略，但未考虑工程中电加热

器所采用的控制方式和功率调节的实现问题。 由于

供电电压和电阻是固定值［８⁃９］，在航天器上单个电

加热器开启的功率实际是不可调节的［１０］。
本文从工程实际出发，研究了一种基于热控总

功率和温度二元参数耦合控制的热控制方法（简称

功率控温方法），利用航天器实测参数和热控软件，
构造出一种热控能源管理算法，使热控电能源消耗

值稳定在控制目标值附近，确保热控能源总消耗可

控。 本技术已在北斗三号卫星中得到应用，取得了

良好效果。

１　 总体思路

在航天器热控软件中增加一种功率控温功能，
从航天器系统顶层角度对所有主动热控制机构进行

系统化参数控制管理。 该功能能够实现基于热控总

功率和温度二元参数对航天器进行耦合热控制，避
免由于各个主动热控制机构基于温度一元参数控温
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以及各自独立的、无关联性、不协调的开启或关闭导

致热控总功率消耗出现随机性、无序化波动。
航天器上的计算机根据装订在固定存储区的各

个热控制机构的额定功率值以及各个热控制机构的

运行状态（加电 ／断电、接通 ／断开等），实时统计出

当前热控总功率。 根据计算机统计得到或由地面统

计得到的热控平均功率，或根据热控设计的结果以

及在轨飞行任务剖面的具体情况，通过地面向航天

器计算机发送指令设定热控总功率控制的目标值。
随后将功率控温功能使能，航天器计算机自主

进行功率控温运算以及从顶层上根据“总功率＋被
控对象温度”二元参数按周期管理纳入功率控温范

围的所有主动热控制机构，按逻辑和策略从顶层上

干预下层热控制机构开启 ／关闭状态，从方法设计层

面，在所有主动热控制机构被动对象温度仍在控制

的正常范围之内的前提下使航天器实时热控总功率

无限接近功率控温目标值，但理论上不超过功率控

温目标值。

２　 算法设计

在功率控温功能使能之前，预先设置功率控温

目标值。 根据计算机统计得到或由地面统计得到的

热控平均功率，或根据热控设计的结果以及在轨飞

行任务剖面的具体情况，通过地面向航天器计算机

发送指令设定热控总功率控制的目标值。
设定功率控温目标值 Γ 后，将功率控温功能使

能，航天器自主进行热控功率管理和自动控温。 所

有纳入管理对象的主动热控制机构按周期进行管

理。 从管理开始至管理结束，即从 ｔｉ 时刻起进入管

理程序至 ｔｉ ＋１ 时刻管理程序完成为一个周期。 ｔ０ 为

第一个周期的起始时刻。 功率控温功能使能后，地
面可随时根据具体情况发送指令修改功率控温目

标值。
为了构造航天器软件能够实现的逻辑和程序，

进行如下算法设计：
第 １ 步　 航天器上计算机统计所有管理对象主

动热控制机构在 ｔ０ 时刻的开启 ／ 关闭状态，获得所

有加电开启的热控制机构的功率、控温阈值上下限

以及控温点温度，统计 ｔ０ 时刻管理对象内所有开启

热控制机构的热控总功率∑
ｍ

Ｑｉ。

第 ２ 步 　 比较热控总功率∑
ｍ

Ｑｉ 与功率控温目

标值 Γ 之间的差异。

第 ３ 步 　 若∑
ｍ

Ｑｉ ＝ Γ，则不进行顶层管理，直

接进入下一个管理周期。

第 ４步 　 若∑
ｍ

Ｑｉ ＞ Γ，则逐一关闭当前开启的

热控制机构中控温点温度距离控温阈值上限最近的

热控制机构，直至总功率小于或等于目标功率；同时

判断在热控总功率不大于功率控温目标值的前提

下，是否能逐一开启当前已经关闭的热控制机构中

控温点温度距离控温阈值下限最近的热控制机构，
如果能，则开启并执行，并进入下一个管理周期。

第 ５ 步 　 若∑
ｍ

Ｑｉ ＜ Γ ，则尽可能多地开启当

前控温点温度距离控温阈值下限近的热控制机构，
使热控总功率无限接近但不超过功率控温目标值。

图 １　 功率控温算法协调逻辑

上述的算法协调逻辑如图 １ 所示。 在进入下一

个管理周期之前，先进行所有热控制机构基于温度

的闭环控制，在所有被管理的热控制机构正常控温

执行完成之后再进行功率管理。 此设计使所有热控

制机构管理对象的温度不超出控温阈值范围，保证

航天器设备温度安全。

３　 飞行验证

将基于功率控温方法的能源管理技术应用于北

斗三号 ＩＧＳＯ 卫星上。 目前已有 ３ 颗卫星发射上

天，经过在轨飞行验证，该技术的应用效果显著。
将功率控温技术应用在某颗卫星的飞控任务。

４５
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飞控任务期间卫星载荷设备未开机，因此载荷舱温

度主要靠热控电加热器来维持，热控总功率值处于

较高水平。 图 ２ 为此颗卫星应用功率控温前后的能

源消耗变化曲线。 应用功率控温技术之前，热控分

系统总功率在 １ ８００ ～ ２ ４６９ Ｗ 之间波动，热控峰值

功率为 ２ ４６９ Ｗ，热控功率波动最大值为 ６６９ Ｗ（功
率波动范围约为±３３５ Ｗ）。 卫星母线电流在２８．３２～
３７．４４ Ａ 间波动，由于卫星为 １００ Ｖ 供电母线，相应

的整星功率波动范围约为 ２ ８３２ ～ ３ ７４４ Ｗ，整星功

率峰值为 ３ ７４４ Ｗ，整星功率波动最大值为 ９１２ Ｗ
（功率波动范围约为±４５６ Ｗ）。 从数值和曲线的变

化规律均可看出热控功率是导致整星功率波动的主

要原因。

图 ２　 功率控温在某星飞控中的应用

应用功率控温技术后，热控分系统总功率在

１ ９９６～２ １８５ Ｗ 之间波动，热控总功率能够有效控

制在目标值附近，数值为目标值±１００ Ｗ 左右（功率

控温的目标值设为 ２ １００ Ｗ）。 热控峰值功率为

２ １８５ Ｗ，热控功率波动最大值为 １８９ Ｗ（波动范围

约为±９５ Ｗ）。 整星母线电流在 ２９．４９ ～ ３４．１５ Ａ 间

波动，相应整星功率波动范围约为２ ９４９～３ ４１５ Ｗ，
整星功率峰值为 ３ ４１５ Ｗ，整星功率波动最大值为

４６６ Ｗ（波动范围约为±２３３ Ｗ）。
通过飞控期间的应用可以看出，功率控温技术

可将热控用电总功率波动由±３３５ Ｗ 降为±９５ Ｗ，波
动范围减小为之前的 ２８％，效果显著。 同时，热控

用电峰值由 ２ ４６９ Ｗ 降为 ２ １８５ Ｗ，降低 ２８４ Ｗ。 总

体上看，整星功率波动由±４５６ Ｗ 降为±２３３ Ｗ，整星

的功率波动范围降低为之前的 ５１％，整星用电峰值

降低约 ３３０ Ｗ。 从数据上可以看出，热控用电功率

的低值化和稳定化有力促进了整星用电功率的低值

和稳定。
将功率控温技术应用在另一颗导航卫星的正常

飞行任务中。 与飞控任务相比，正常飞行任务载荷

设备均开机工作，因此热控的功率主要用于维持平

台设备和舱外载荷设备的温度。 而此时整星的功率

水平也将达到正常的负载状态。 图 ３ 为此颗卫星应

用功率控温技术前后的能源消耗变化曲线。

图 ３　 功率控温在某星正常飞行中的应用

在功率控温技术应用之前，热控分系统总功率

在 ７８８ ～ １ ７４５ Ｗ 之间波动， 热控峰值功率为

１ ７４５ Ｗ，热控功率波动最大值为 ９５７ Ｗ（波动范围

约为±４７９ Ｗ）。 卫星母线电流在 ３０．３０ ～ ４２．２５ Ａ 间

波动，相应的整星功率波动范围为 ３ ０３０～ ４ ２２５ Ｗ，
整星功率峰值为 ４ ２２５ Ｗ，整星功率波动最大值为

１ １９５ Ｗ（波动范围约为±５９８ Ｗ）。 从数值和曲线的

变化规律均可看出正常飞行任务期间热控功率仍是

导致整星波动的主要原因。
应用功率控温技术后，热控分系统总功率在

１ ２０９～１ ３８３ Ｗ 之间波动，热控总功率能够有效控

制在目标值±９０ Ｗ 左右（功率控温的目标值设为

１ ３００ Ｗ）。 热控峰值功率为 １ ３８３ Ｗ，热控功率波

动最大值为 １７４ Ｗ（波动范围约为±８７ Ｗ）。 整星母

线电流在 ３５．２８～ ３９．２６ Ａ 间波动，相应的整星功率

波动范围约为 ３ ５２８ ～ ３ ９２６ Ｗ，整星功率峰值为

３ ９２６ Ｗ，整星功率波动最大值为 ３９８ Ｗ（波动范围

约为±１９９ Ｗ）。
通过在卫星正常飞行任务期间的应用可看出，

功率控温技术可将热控用电总功率波动由±４７９ Ｗ
降为±８７ Ｗ，波动范围减小为不到之前的 ２０％，效果

更加显著。 同时，热控用电峰值降低约 ３６２ Ｗ。 从

总体上看，整星功率波动由±５９８ Ｗ 降为±１９９ Ｗ，整
星的功率波动范围降低为之前的 ３３％，整星用电峰

值降低约 ３００ Ｗ。 从上述数据可以看出，与飞控时

相比，正常飞行时热控用电功率进一步低值化和稳

定化，同时有力地促进了整星用电功率的低值和

稳定。
正常飞行任务相对于飞控任务而言，航天器舱

５５
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外载荷的温度要求更高，需要更多的电加热去维持，
热控相应的功率波动也会增加。 另外，由于外热流

变化以及舱内设备的工作模式改变，也会导致热控

功率变化，热控设计时需要仔细考虑这些影响因素。
航天器总体设计时，热控功率是航天器电源分

系统的设计输入之一，热控总功率的准确确定对于

提高航天器平台的设计能力显得十分重要。 应用功

率控温技术可为整个航天器节省一部分能源，意味

着航天器平台能够具有更多的承载能力并减少平台

重量。

４　 结　 论

航天器热控分系统的能源管理研究，不仅对热

控分系统设计能力的提高具有重要意义，而且对整

个航天器的总体设计能力提升具有参考价值。 本文

提出一种功率控温方法，从顶层角度提出对所有主

动热控制机构的控制规律进行系统化参数设计与控

制。 按照这种方法设计的热控软件，可以保证热控

电能源消耗值较为稳定地控制在目标值附近。 经过

北斗三号 ＩＧＳＯ 系列卫星在轨飞行结果表明，该方

法可显著降低热控分系统和整星的峰值功率和功率

波动，实现了整星能源的小型化和稳定化。 热控峰

值功率降低了 ２９０ ～ ３６０ Ｗ，热控功率波动值由

±５００ Ｗ减小到约± １００ Ｗ。 整星峰值功率降低了

３００～３３０ Ｗ，整个卫星的功率波动由±６００ Ｗ 减小到

约±２００ Ｗ。 本文的技术和方法可以推广到其他航

天器，具有广阔的应用前景。
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空间电源系统小信号稳定性研究综述

张文杰， 乔卫新， 王田， 马季军， 黄忞
（上海空间电源研究所， 上海　 ２００２４５）

摘　 要：在深入阐明空间电源系统组成及其存在的小信号稳定性问题基础上，全面归纳了基于阻抗

比分析法和稳定禁区理论的一系列电源系统稳定性判据，总结对比了各判据优缺点并给出使用建

议。 系统回顾审视了国内外航天机构在空间电源系统稳定性领域的工程实践进展，重点分析了国

内在稳定性工程实践和标准制定方面与国外存在的差距，总结提炼出了空间电源系统小信号稳定

性研究的现状和发展趋势。 着眼我国在研空间站电源系统和论证中的载人登月项目，给出启示与

建议。 首次较为全面地给出了空间电源系统稳定性领域理论研究、工程应用和标准制定方面的现

状，对开展空间电源稳定性相关技术研究和攻关具有重要参考价值。

关　 键　 词：空间电源系统；直流 ／ 直流变换器；小信号稳定性；阻抗比
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　 　 为满足人类长期驻留太空的需求，组成复杂、规
模庞大的空间站（ｓｐａｃｅ ｓｔａｔｉｏｎ）一类的的航天器应

运而生。 保障能源供给的空间电源系统，简称电源

系统 （ ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ ｐｏｗｅｒ ｓｙｓｔｅｍ，ＥＰＳ） ［１］，起产生、储

存、变换、调节和分配电能的作用，对航天任务的成

功开展至关重要。 如何降低电源系统内部模块间的

耦合干扰，使其协调工作，在多种工况下持续稳定地

为其他分系统提供高品质电能，是一个重要问题，在
设计该类大型电源系统时，因此必须对系统进行期

间的稳定性问题（ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｉｓｓｕｅｓ）予以充分关注，并
进行针对性分析和设计。

全球各航天机构对空间电源系统开展了大量的

理论研究和工程实践，但在空间电源系统小信号稳

定性（ｓｍａｌｌ ｓｉｇｎａｌ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ）领域，鲜见全面的综述性

文章对其进行梳理和分析，缺乏形成该领域清晰发

展脉络的归纳性总结。 基于此背景，本文首先介绍

了空间电源系统的一般组成并解释了其存在的小信

号稳定性问题。 其次，对电源系统稳定性理论研究、
工程应用和标准制定 ３ 个方面的现状进行了概述，
分析了国内外差距，总结提炼出开展空间电源系统

小信号稳定性研究的发展趋势。 最后，结合我国在

研的空间站电源系统及论证中的载人登月工程电源

系统，进行展望并给出了建议。

１　 空间电源系统组成及其小信号稳定
性问题

１．１　 空间电源系统组成

空间电源系统一般由发电设备、储能设备和功

率变换控制设备（ ｐｏｗｅｒ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｎｇ ｕｎｉｔ，ＰＣＵ） 组

成［１］。 发电设备通常为太阳电池阵 （ ｐｈｏｔｏｖｏｌｔａｉｃ
ａｒｒａｙｓ，ＰＶ ａｒｒａｙｓ）；储能设备通常为蓄电池组；功率

变换控制设备则由大量的直流 ／直流变换器（ｄｉｒｅｃｔ⁃
ｃｕｒｒｅｎｔ ｔｏ ｄｉｒｅｃｔ⁃ｃｕｒｒｅｎｔ ｃｏｎｖｅｒｔｅｒ，ＤＣ ／ ＤＣ ｃｏｎｖｅｒｔｅｒ）
组成：分流调节单元（ ｓｈｕｎｔ ｒｅｇｕｌａｔｏｒ，ＳＲ）完成太阳

电池阵能量传输和多余能量的分流耗散；充放电调

节单 元 （ ｂａｔｔｅｒｙ ｃｈａｒｇｅｒ， ＢＣＲ； ｂａｔｔｅｒｙ ｄｉｓｃｈａｒｇｅｒ，
ＢＤＲ）实现蓄电池组的充放电；负载变换器和并网

控制器则分别实现负载稳压供电及不同功率通道间

的并网。 由图 １ 所示的国际空间站 （ ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
ｓｐａｃｅ ｓｔａｔｉｏｎ，ＩＳＳ）电源系统单功率通道示意图［２］ 及

图 ２ 所示的中国“天宫”一号与“神舟”系列飞船

（“神舟”八号、“神舟”九号和“神舟”十号）组合飞

行体电源系统示意图［３⁃５］ 可知，此类电源系统具有
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组成和功能复杂的特点，即：①包含多个 ＤＣ ／ ＤＣ 变

换器，而单个变换器常常既是前级变换器的负载，又
是后级变换器的源；②变换器之间协同工作方式多

样，包括级联、并联、串联及组合等。

图 １　 ＩＳＳ 电源系统单功率通道示意图

图 ２　 “天宫”一号与“神舟”飞船组合体电源系统示意图

ＤＣ ／ ＤＣ 变换器中半导体开关器件的大量使用

意味着空间电源系统是一个时变非线性系统，由于

模块或子系统的相互作用，整合而成的电源系统在

测试或运行期间，其性能可能会下降，甚至发生母线

电压振荡，系统无法正常工作的情况，由此产生了空

间电源系统的稳定性问题。
１．２　 空间电源系统小信号稳定性问题

完整的稳定性问题分析包括稳态分析、小信号

稳定性分析和大信号稳定性分析。 小信号分析是将

非线性系统在某一稳态工作点附近线性化处理后，
分析得到的线性系统稳定性的方法。 空间电源系统

是高阶、时变、非线性系统，直接进行大信号分析及

设计计算量和难度大。 工程和学界一般先进行小信

号稳定性分析和设计，然后通过系统负载和输入的

阶跃响应等特征响应，验证系统在实际工况下的稳

定性品质。 空间电源系统的稳定，未见公开的精确

定义，一般从以下 ２ 个层次理解［６⁃７］：一是系统内部

子模块间工作协调有序，不因为彼此控制环路间相

互作用而导致子模块端口输出特性发生畸变、振荡。
二是对于整个电源系统，其供电品质可靠稳定，表现

为在负载切除与投入，输入电压或电流变化等扰动

下，母线电压、电流等重要被控指标不发生无法恢复

的畸变振荡或飙升跌落。
针对空间电源系统发生稳定性衰减甚至失稳的

现象，一般从以下 ２ 个方面给出解释：一是系统内各

变换器控制环路间相互耦合干扰导致系统稳定性下

降；二是归因于恒功率负载 （ ｃｏｎｓｔａｎｔ ｐｏｗｅｒ ｌｏａｄ，
ＣＰＬ）所具有的负阻效应［８］。 闭环负反馈调节下的

ＤＣ ／ ＤＣ 变换器，从输入端口探入，在其控制环路带

宽范围内表现为恒定功率负载，该类负载的输入阻

抗在任意时刻都是正的，但阻抗的动态增量是负的。
如图 ３ 所示，当电压源接 ＣＰＬ 时，假设系统稳定运

行于 Ａ 点，某时刻负载电流增大，ＣＰＬ 输入端电压 ｕ
下跌，小于电压源端口电压，则 ＣＰＬ 输入电流 ｉ 进一

步增大，使得系统逐渐远离原本稳定工作点而失去

稳定性；反之亦然。 因此，尽管每个子模块、变换器

自身是稳定的，但基于大量变换器的子系统组成的

整个电源系统，其控制带宽及稳定性，可能会发生大

的变化和衰减。 由此产生了空间电源系统的稳定性

问题。

图 ３　 电压源与恒功率负载的 ｕ⁃ｉ 特性曲线

２　 研究进展和现状

２．１　 空间电源系统小信号稳定性理论研究进展

阻抗分析法由 Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 教授于 １９７６ 年在研

究变换器输入滤波器设计时提出（Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 判

据） ［９］。 该方法要求输入滤波器的输出阻抗幅值

｜ Ｚｏ ｜ 在全频率范围内远小于开关变换器的输入阻

抗幅值 ｜ Ｚ ｉ ｜ ，即 ｜ Ｚｏ ｜ ≪｜ Ｚ ｉ ｜ 。 稳定禁区由（１） 式

定义，图 ４为复平面上增益裕度 Ｇｍ 取 ２ 即对应以 １０
为底的对数坐标系下为 ６ ｄＢ（２０ｌｇ２＝ ６）时的禁区示

意图。

｜ Ｔｍ ｜ ＝｜
Ｚｏ

Ｚ ｉ
｜ ≤ １

Ｇｍ
（１）

　 　 Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 判据只考虑了阻抗的幅值特性，会

９５



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

导致系统设计得过于保守，但其却为复杂电源系统

稳定性分析提供了思路，具有开创意义。 若将输入

滤波器视为源变换器（见图 ５），则可得到源和负载

变换器构成的级联系统。 经戴维南等效可得到（２）
式所示的输入到输出的传递函数。

图 ４　 Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 判据稳定禁区

图 ５　 源和负载变换器级联系统

Ｇ（ ｓ） ＝
ｖＬ －ｏ
ｖｓ －ｉ

＝
Ｇｓ（ ｓ）ＧＬ（ ｓ）
１ ＋ Ｚｏ ／ Ｚ ｉ

＝
Ｇｓ（ ｓ）ＧＬ（ ｓ）

１ ＋ Ｔｍ
（２）

式中， Ｔｍ ＝ Ｚｏ ／ Ｚ ｉ 称为阻抗比（等效环路增益，ｍｉｎｏｒ
ｌｏｏｐ ｇａｉｎ）。 阻抗分析法即在 Ｇｓ（ ｓ） 和 ＧＬ（ ｓ） 为稳定

系统的传递函数前提下，对 Ｔｍ 运用 Ｎｙｑｕｉｓｔ 判据进

行稳定性分析的方法，系统的相对稳定性由相角裕

度 ϕｍ（ｐｈａｓｅ ｍａｒｇｉｎ，ＰＭ） 和 增 益 裕 度 Ｇｍ（ｇａｉｎ
ｍａｒｇｉｎ，ＧＭ） 决定。

以 Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 阻抗比判据及其衍生出的源和

负载级联架构为基础，其他学者对电源系统稳定性

的研究集中在稳定裕度判据、改善稳定禁区保守性

和针对典型结构的特定判据 ３ 个方面。
２．１．１　 增益和相角裕度判据（ｇａｉｎ ｍａｒｇｉｎ ａｎｄ ｐｈａｓｅ

ｍａｒｇｉｎ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，ＧＭＰＭ） ［１０］

１９９５ 年， 美国贝尔实验室的 Ｗｉｌｄｒｉｃｋ 提出

ＧＭＰＭ 判据。 同时考虑了 Ｔｍ 的幅值特性和相角特

性，在满足一定相角裕度的前提下，允许输出阻抗幅

值 ｜ Ｚｏ ｜ 在某些频率范围内大于输入阻抗幅值

｜ Ｚ ｉ ｜ 。 ＧＭＰＭ 判据以 （ ３） 式确定了相对稳定的

边界。

｜ Ｔｍ ｜ ＝｜
Ｚｏ

Ｚ ｉ
｜ ≤ １

Ｇｍ

｜ ａｒｇ（Ｚｏ） － ａｒｇ（Ｚ ｉ） ｜ ≤ １８０° － ϕｍ

ì

î

í

ïï

ïï

（３）

　 　 通常， Ｇｍ 取 ２，即对应以 １０ 为底的对数坐标系

下为 ６ ｄＢ，ϕｍ 取 ６０°是比较好的选择。 如图 ６所示，
蓝色线条以左为 Ｔｍ 的 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线禁区，即当 Ｔｍ 位

于半径为 ０．５ 的圆圈之外时，其相角距离 １８０°至少

为 ６０°。

图 ６　 ＧＭＰＭ 判据示意图

２．１．２　 改善稳定禁区保守性的判据

１） ＭＰＣ（ｍａｘｉｍｕｍ ｐｅａｋ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ）判据［１１］

ＭＰＣ 判据启发于电压控制型 （ ｖｏｌｔａｇｅ ｍｏｄｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ，ＶＭＣ）变换器电压环路增益的幅值与相

角裕度和相关参量振荡幅值的理论关系，其稳定禁

区如图 ７ 中绿色区域所示，限定了 Ｔｍ 的 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲
线到点（－１，ｊ０）的距离，保证系统具有一定的稳定

裕度。

图 ７　 ＭＰＣ、ＥＳＡＣ 和 ＲＥＳＣ 判据禁区示意图

０６
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２） ＥＳＡＣ （ ｅｎｅｒｇｙ ｓｏｕｒｃｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｃｏｎｓｏｒｔｉｕｍ）
判据［１２］

ＥＳＡＣ 判据的禁区由 ２ 条从单位圆到无穷远的

平行于实轴的射线，以及 ２ 条从单位圆到点 （ －
１ ／ Ｇｍ，ｊ０） 的线段组成，如图 ７ 黄色区域所示。 可见

相比 Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 判据，其稳定禁区更小，保守性得

到了较大改善。
３） ＲＥＳＣ （ ｒｏｏｔ ｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ ）

判据［１３］

在 ＥＳＡＣ 判据基础上，后续又衍生出了 ＲＥＳＣ
判据，它与用分段线性函数定义禁区的 ＥＳＡＣ 区别

在于通过连续微分函数定义了允许区域和禁止区域

之间的边界（见图 ７ 蓝色区域）。
２．１．３　 针对典型结构的特定判据

空间电源系统中并联、混合等结构十分常见。
图 ８ 所示为一个源变换器后接多个并联负载变换器

的结构， Ｐｏ 为变换器输出功率，Ｐ ｉ 为变换器输入功

率，Ｚｏ 为变换器输出阻抗，Ｚ ｉ 为变换器输入阻抗。
该类 结 构 的 稳 定 性 分 析 判 据 有 ＯＡ （ ｏｐｐｏｓｉｎｇ
ａｒｇｕｍｅｎｔ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ ） 判 据［１４］、 ＰＢＳＣ （ ｐａｓｓｉｖｉｔｙ⁃ｂａｓｅｄ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ）判据［１５］等。

图 ８　 １ 个源变换器给 ｎ 个负载变换器供电示意图

１） ＯＡ 判据

ＯＡ 判据中，负载变换器总的输入阻抗为 Ｚ ｉ ＝
Ｚ ｉ１ ∥ Ｚ ｉ２ ∥ … ∥ Ｚ ｉｎ，则阻抗比 Ｔｍ －ＯＡ 为

Ｔｍ －ＯＡ ＝
Ｚｏ

Ｚ ｉ

＝
Ｚｏ

Ｚ ｉ１

＋
Ｚｏ

Ｚ ｉ２

＋ … ＋
Ｚｏ

Ｚ ｉｎ
（４）

Ｒｅ
Ｚｏ

Ｚ ｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ≤－ １

Ｇｍ
（５）

图 ９　 ＯＡ 判据禁区示意图

ＯＡ 判据下的稳定性分析由两部分组成，一是

要求总的 Ｚｏ ／ Ｚ ｉ 满足（５） 式，如图 ９ａ） 所示；二是对

于每个负载变换器，增加了功率加权下的裕度约束，
即源变换器输出功率和所有负载变换器输入功率在

满足（６） 式的条件下，每个负载变换器下的 Ｚｏ ／ Ｚ ｉｋ

即满足（７） 式，Ｔｍ －ＯＡ 的Ｎｙｑｕｉｓｔ曲线不进入如图 ９ｂ）
所示的禁区。

Ｐｏ ≥ Ｐ ｉ１ ＋ Ｐ ｉ２ ＋ … ＋ Ｐ ｉｎ （６）

Ｒｅ
Ｚｏ

Ｚ ｉｋ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ≤－ １

Ｇｍ

Ｐ ｉｋ

Ｐｏ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （７）

　 　 ２） ＰＢＳＣ 判据

空间电源系统中，图 １０ 所示的多个源和负载变

换器接在公共母线上是常见结构， Ｚｏ 为变换器输出

阻抗，Ｚ ｉ 为变换器输入阻抗。

图 １０　 母线上接多个变换器的电源系统

１６
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针对该结构下的系统稳定性分析问题， 文献

［１５］ 运用端口理论，在得到接入母线的所有变换器

（不区分源和负载） 端口阻抗特性后，从母线正负端

探入，将所有变换器视为 １ 个一端口无源网络（图
１１），对由所有变换器输入阻抗并联得到的母线阻

抗 Ｚｂｕｓ 进行分析来判断系统稳定性。 其中，Ｚｂｕｓ 由

（８） 式得到。 该判据要求为 Ｚｂｕｓ 无右半平面（ｒｉｇｈｔ
ｈａｌｆ ｐｌａｎｅ，ＲＨＰ） 极点，全频率范围内 Ｒｅ（Ｚｂｕｓ） ≥
０。

Ｚｂｕｓ ＝ Ｚｏ ∥ Ｚ ｉ ＝ Ｚｏ１ ∥ Ｚｏ２ ∥ … ∥
　 Ｚｏｍ－１ ∥ Ｚｏｍ ∥ Ｚｍ＋１ ∥ … ∥ Ｚｍ＋ｎ （８）

图 １１　 等效 １ 端口网络

３ ） 基 于 ＢＶＣＣ （ ｂｕｓ ｖｏｌｔａｇｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ
ｃｏｎｖｅｒｔｅｒ）、ＢＣＣＣ（ｂｕｓ ｃｕｒｒｅｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ ｃｏｎｖｅｒｔｅｒ）分
类的通用阻抗判据［１６］

国内阮新波教授、张欣博士在文献［１６］中，也

不再区分源变换器和负载变换器，而是将变换器分

为控制母线侧端口电压的变换器 ＢＶＣＣ 和控制母线

侧端口电流的变换器 ＢＣＣＣ。 各种结构形式都可以

统一为通用的形式，利用二端口小信号模型，推导了

系统稳定性的通用阻抗判据如（９）式所示。 其稳定

性可由端口电压控制型变换器与编口电源控制型变

换器的编口阻抗之比 Ｔｍ －ｖｃ 是否满足 Ｎｙｑｕｉｓｔ 判据来

判断。

Ｔｍ －ｖｃ
＝
Ｚｖ

Ｚｃ

＝
∑
ｍ

ｉ ＝ １

１
Ｚｖｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１

∑
ｎ

ｊ ＝ １

１
Ｚｖｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１ （９）

　 　 对上述主要稳定性判据的优缺点总结于表 １
中。 需要指出的是：在对可靠性要求较高的空间电

源系统领域， 功率流向一般设计为固定流向，
Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 判据在使用和测试中较为方便，且一般

通过在源和负载端口或母线上并接电容阵，可较为

容易的实现阻抗分离。 但考虑到体积和成本因素，
该方法具有一定劣势。

文献 ［１７⁃１８］ 还给出了 ＮＳＳＣ 判据 （ ｎｅｃｅｓｓａｒｙ
ａｎｄ ｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ ）、 Ｔ⁃ＳＩ （ ｔｈｒｅｅ⁃ｓｔｅｐ
ｉｍｐｅｄａｎｃｅ）判据等。

表 １　 各稳定性判据优缺点比较

稳定性判据 提出年份 优点 缺点

Ｍｉｄｄｌｅｂｒｏｏｋ 判据 １９７６ 应用简单，方便工程设计
保守性大，造成滤波器过大，电源体积

重量增加；应用受功率流向限制

ＧＭＰＭ 判据 １９９５ 保守性得到改善，应用较广泛 应用受功率流向限制

ＥＳＡＣ 判据 ２０００
保守性得到改善，滤波器件划分到源或

负载变换器均有效
应用受功率流向限制

ＯＡ 判据 ２００２
对 ＧＭＰＭ 判据的改进，适用于多负载并

联结构

和其他弱保守性判据一起使用时，该判

据会失效

ＰＢＳＣ 判据 ２０１２
适用于复杂系统稳定性评价和监测；不
受功率流向限制

无法判断某些频率下母线阻抗 Ｎｙｑｕｉｓｔ
曲线位于左半平面的有源系统稳定性；
难以定义稳定裕度

ＭＰＣ 判据 ２０１３
保守性得到较大改善，可采用直流母线

上加入电压小扰动的方法监测电源系

统稳定性

不适用于阻抗设计，很难在伯德图上对

阻抗进行计算

基于 ＢＶＣＣ、ＢＣＣＣ
分类的通用阻抗判据

２０１５
适用于复杂系统稳定性分析，通用性较

强且不受功率流向限制

需计算所有变换器的阻抗特性，较为

复杂

２６
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２．２　 空间电源系统小信号稳定性工程应用进展

美国国家航空航天局（ ｎａｔｉｏｎａｌ ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ
ｓｐａｃｅ ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，ＮＡＳＡ）及其伙伴机构很早就将

空间电源系统稳定性理论应用到了以 ＩＳＳ 为代表的

航天工程中，积累了大量理论和实践经验［１９⁃２４］。
１９９３ 年，亚历克斯公司（ ａｎａｌｅｘ ｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ）的

Ｉｇｏｒ Ｌａｚｂｉｎ 和罗克韦尔公司 （ ｒｏｃｋｗｅｌｌ ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
ｒｏｃｋｅｔｄｙｎｅ ｄｉｖｉｓｉｏｎ ） 的 Ｂｒｕｃｅ Ｒ Ｎｅｅｄｈａｍ 在文献

［１９］中，对国际空间站的前身“自由号”空间站电源

系统（ ｓｐａｃｅ ｓｔａｔｉｏｎ ｆｒｅｅｄｏｍ ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ ｐｏｗｅｒ ｓｙｓｔｅｍ，
ＳＳＦ ＥＰＳ）稳定性研究分析时，探讨了阻抗比法的优

势和不足，对 ＥＰＳ 一次电源系统做了大量时域和频

域分析，并建立了频域结果与时域性能的相关性，概
述了阻抗比方法和 ＥＰＳ 中观察到的稳定性趋势，讨
论了如何在时域性能和特征值阻尼方面解释稳定裕

度的问题。
１９９９ 年，宇航公司（ｔｈｅ ａｅｒｏｓｐａｃｅ ｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ）的

Ｊ Ｈ Ｌｙ 和 Ｃ Ｔｒｕｏｎｇ 在文献［２０］中，以代号为 ５Ａ 的

飞行器模块电源系统为例，运用 ＳＡＢＥＲＴＭ软件进行

仿真建模，用于生成输入 ／输出阻抗，以反映源变换

器和负载设备在不同负载条件下的特性，后将生成

的数据量庞大的阻抗数据库输入到使用 ＭａｔｌａｂＴＭ进

行编码的算法当中，对 ５Ａ ＥＰＳ 中共 ３５ 个负载组

（包括加热器，风扇和电源插座等）的２６２ １４３种载荷

组合进行仿真，算法结果给出了最坏情况的仿真结

果以及载荷组合，并得出在 ２０ ～ ３０ ｋＨｚ 频率范围内

添加更多的运行模式或负载时，系统可能会发生谐

波振荡的结论。
２００３ 年， 波音公司 （ ｔｈｅ ｂｏｅｉｎｇ ｃｏｍｐａｎｙ ） 的

Ｈａｒｏｌｄ Ｄ Ｆａｓｓｂｕｒｇ 和 Ｈａｒｒｙ Ｏ Ａｉｎｔａｂｌｉａｎ 在国际能源

转换大会上，对国际空间站（ ＩＳＳ）有效载荷的输入

滤波器拓扑的阻抗特性做报告时指出［２１］：在 ＩＳＳ 最

近一次地面测试中发现电源系统某接口处输出阻抗

相角比设计规定上限高出约 １０°左右，经调查发现

是设计师为满足线路压降需求而将电缆线径提高过

多所致。 为在确保系统稳定性前提下，避免修改规

定及重新设计电缆，研究人员重点分析评估了负载

ＬＣ、ＣＬ 以及高阶滤波器拓扑的输入阻抗特性，确定

了“最坏情况”下兼容变化后输入阻抗相角特性的

稳定性条件，避免了返工设计。
２００４ 年，波音电子动力设备有限公司（ ｂｏｅｉｎｇ

ｅｌｅｃｔｒｏｎ ｄｙｎａｍｉｃ ｄｅｖｉｃｅｓ， Ｉｎｃ） 的 Ｊａｅ Ｒ Ｌｅｅ 在文献

［２２］中对如图 １２ 所示的某典型航天器电源系统，

基于 ＰＳＰＩＣＥＴＭ仿真，运用阻抗比判据，对 ＮｉＨ２ 电池

和多模块多单元放电调节器 （ ＢＤＲ，该文中称为

ＢＤＣ，ｂａｔｔｅｒｙ ｄｉｓｃｈａｒｇｅｒ）输入端接口稳定性进行了分

析。 对如图 １３ 所示的输入滤波器和 ＢＤＲ 级联系统

进行了分析仿真，验证了阻抗分离达 ６ ｄＢ 时的稳定

性；又对图 １４ 所示的 １４ 个 ＢＤＲ 并联系统在电池输

出电压最低而为维持功率恒定输出电流最大（此工

况下系统稳定性最差）时的稳定性情况进行了仿真

分析，并验证了在 ＢＤＲ 输入端加入电容实现阻抗分

离的有效性。

图 １２　 典型航天器电源系统示意图

图 １３　 单个 ＢＤＲ 模块阻抗相互作用分析框图

图 １４　 多个 ＢＤＲ 模块阻抗相互作用分析框图

２０１１ 年，ＮＡＳＡ 旗下 ＭＥｌ 科技公司的 Ｂｒｉｇｈｔ Ｌ
Ｗａｎｇ 在文献［２３］中介绍了一种用于混合 ＤＣ ／ ＤＣ
变换器稳定性诊断的故障检测技术，该技术运用功

率谱分析方法和给定信号幅度 ／频率调制（ＡＭ ／ ＦＭ）
理论，可将掩盖在频率范围很广的变换器输入电压

噪声中的早期振荡信号识别出来，并指出了频谱分

析方法与增益 ／相位裕度方法之间的显着相关性。
定义了一种稳定性诊断定量指标稳定性诊断指数

（ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｄｉａｇｎｏｓｉｓ ｉｎｄｅｘ，ＳＤＩ），用以定量评价系统

稳定程度。 该技术能够在不干扰 ＤＣ ／ ＤＣ 变换器正

常运行的情况下尽早检测振荡。
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２０１６ 年，宇航公司的 ＪＡＥ Ｒ ＬＥＥ 在文献［２４］中
指出：在空间电源系统中相当于恒压源的电池和恒

流源的太阳能电池阵列，不同滤波器、不同负载以及

复杂的控制电路共同作用下，会在控制环路的 Ｂｏｄｅ
图中产生增益曲线多次穿越 ０ ｄＢ，相位曲线多次穿

越 １８０°的非标准形状的相位和增益曲线，测量相位

裕度和增益裕度的常规方法可能导致系统稳定性的

表示不准确，并导致系统整体振荡。 建议使用

Ｎｙｑｕｉｓｔ 图法来确定准确的稳定性裕度。 其以恒流

源接 ＳＲ，恒压源接 １０ 个并联 ＢＤＲ 为例，演示了如

何确定 Ｂｏｄｅ 图的非标准形状。
欧洲宇航局（Ｅｕｒｏｐｅａｎ ｓｐａｃｅ ａｇｅｎｃｙ，ＥＳＡ）对空

间电源系统稳定性亦有研究：文献［２５］搭建了如图

１５ 所示的 ２ 个降压变换器级联系统：源变换器将

４０ Ｖ的输入电压降压至 ２８ Ｖ，负载变换器将 ２８ Ｖ 的

电压降压至 １２ Ｖ。 作者将 ＥＳＡ 稳定性标准［２６］ 中的

要求应用于级联系统中，通过对 ２ 个变换器的控制

参数进行设定，测试并分析了 ３ 种情景下级联系统

稳定性，对 Ｔｍ 的 Ｎｙｑｕｉｓｔ 图进行分析，证明了其有

效性。

图 １５　 ２ 个降压变换器组成的级联系统

日本宇宙航空研究开发机构（ Ｊａｐａｎ ａｅｒｏｓｐａｃｅ
ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ａｇｅｎｃｙ，ＪＡＸＡ）在国际空间站项目中负责

研制的名为“Ｋｉｂｏ” 的实验舱 （ Ｊａｐａｎｅｓｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
ｍｏｄｕｌｅ，ＪＥＭ）于 ２００８ 年 ６ 月成功发射并与国际空

间站核心舱对接［２７］。 其电源分系统（ＪＥＭ ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ
ｐｏｗｅｒ ｓｙｓｔｅｍ，ＪＥＭ ＥＰＳ）是国际空间站电源系统的

一部分。 图 １６ 为 ＪＥＭ ＥＰＳ 示意图，其中，ＤＤＣＵ 是

ＩＳＳ 中一二次电源间的接口，对于良好的阻抗分离、
保证 ＺＳ≪ＺＬ 起着积极作用。 图 １７ 中的 Ａ，Ｂ 和 Ｃ
三点为用于阻抗测量和系统稳定性分析的接口。
ＪＡＸＡ 在本国进行 ＪＥＭ 集成系统测试期间，使用

ＪＥＭ 飞行系统和 ＮＡＳＡ ／ ＤＤＣＵ 模拟器在这些接口上

进行了阻抗测量和分析。 最终的联合验证测试于

２００３ 年 ８ 月在美国佛罗里达州的 ＮＡＳＡ 肯尼迪航

天中心进行，结果表明其满足小信号稳定性。

图 １６　 ＪＥＭ ＥＰＳ 结构图

图 １７　 ＪＥＭ ＥＰＳ 稳定性分析的接口点

我国在空间电源系统稳定性应用领域，以中国

空间技术研究院、上海航天技术研究院空间电源研

究所为代表的科研院所和以哈尔滨工业大学、南京

航空航天大学为代表的高校开展着紧密良好的合

作，在理论研究、仿真和原理验证方面取得较好进

展：南京航空航天大学的阮新波教授团队以带蓄电

池储能的光伏供电系统和源变换器采用下垂控制的

ＤＣ⁃ＤＰＳ 为例，通过实验验证了所提的通用阻抗判

据的正确性［２８］。 文献［２９⁃３０］以分布式供电系统中

负载变换器的输入阻抗作为标准化研究的对象，以
常见的同步整流 Ｂｕｃｋ 变换器为例，详细分析了变

换器的输入输出阻抗随功率等级、开关频率和控制

方式变化时的规律，为制定 Ｂｕｃｋ 类 ＤＣ ／ ＤＣ 模块输

入输出阻抗标准打下基础。 哈尔滨工业大学张东来

教授团队多年致力于直流电源系统稳定性研究，提
出一种实用的电流扰动测试法，可以测量变换器的

输入、输出阻抗以及级联变换器的阻抗比［３１］。 上海

空间电源研究所作为我国载人航天工程电源系统抓

总单位，对低轨高压电源多机组并联供电系统稳定

性、母线滤波电容优化设计进行了深入研究，取得了

一些进展。
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２．３　 空间电源系统小信号稳定性标准制定进展

旨在开发一套连贯、单一、用户友好的标准，以
用于所有欧洲空间活动的欧洲空间标准化合作组织

（ Ｅｕｒｏｐｅａｎ ｃｏｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｓｐａｃｅ ｓｔａｎｄａｒｄｉｚａｔｉｏｎ，
ＥＣＳＳ）在 １９９９ 年至 ２０１９ 年间，先后制定了 ４ 版《太
空工程电气电子规范 （ ｓｐａｃｅ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ⁃Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ
ａｎｄ ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ）》，代号分别为 ＥＣＳＳ⁃Ｅ⁃２０Ａ ４ Ｏｃｔｏｂｅｒ
１９９９，ＥＣＳＳ⁃Ｅ⁃２０Ｂ 和 ＥＣＳＳ⁃Ｅ⁃ＳＴ⁃２０Ｃ ３１ Ｊｕｌｙ ２００８
以及 ＥＣＳＳ⁃Ｅ⁃ＳＴ⁃２０Ｃ Ｒｅｖ．１１５ Ｏｃｔｏｂｅｒ ２０１９。 在最新

的 ＥＣＳＳ⁃Ｅ⁃ＳＴ⁃２０⁃Ｃ％ ＬＯＣＡＬＲＥＦ［２６］ 中提出了一些

重要的电力电子设备规范、相关理论依据和技术说

明。 其中，对于闭环控制下的变换器（主要指 ＳＲ，
ＢＤＲ 和 ＢＣＲ），要求其在寿命末期，在具有代表性的

恶劣负载条件下，相位裕度应至少为 ５０°，增益裕度

应为 ６ ｄＢ。 当 ２ 个或多个模块级联连接时，其给出

了稳定性测量和评价的原理、方法：①在负载和源阻

抗大小相等的频段内，源阻抗和负载阻抗的相位之

间的差在［－１３０°，＋１３０°］ ±ｎ×３６０°之间，即保持 ５０°
的相角裕度；②在源阻抗和负载阻抗的相位差等于

－１８０°±ｎ×３６０°的频段内，源阻抗和负载阻抗的大小

之比小于 ０．５，即保持 ６ ｄＢ 的增益裕度。
在电源系统稳定性方面的标准中， ＮＡＳＡ 与

ＥＳＡ 使用的方法和原理相同，但保守性更小［１９⁃２０］：
其要求用电设备被设计为在与 ＩＳＳ 电力系统的接口

处保持最小 ３ ｄＢ 的增益裕度和 ３０°的相位裕度。 在

每个用户与 ＩＳＳ 电力系统的接口上，所有运行时可

能出现的阻抗幅度和相位值的范围内都必须满足最

小裕度要求。 此外，在美国航空航天学会（Ａｍｅｒｉｃａｎ
ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＡＩＡＡ） 在其

２００７ 版《无人飞行器电源系统标准》 ［３２］ 中，针对使

用传统光伏 ／电池电源的地球轨道卫星，给出了适用

于超高可靠性航天飞行任务的 ＥＰＳ 设计准则，规定

了一般设计规范，并设定了无人航天器电源系统的

最低验证要求。 喷气推进实验室 （ ｊｅｔ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＪＰＬ）的 Ｍａｎｕｅｌ Ｍａｒｔｉｎ Ｓｏｒｉａｎｏ 在 ２０１８ 年

ＩＥＥＥ 电磁兼容性、信号和功率完整性研讨会（ＥＭＣ，
ＳＩ 和 ＰＩ）上详细介绍了 ＮＡＳＡ 现行标准下航天器直

流母线的输入阻抗测量和电源系统稳定性分析的

做法［３３］。
国内中国航天科技集团有限公司从 ２００８ 年开

始推进航天产品化工作，并在 ２０１６ 年进一步明确

“通用单机 ／组件去型号化、运载组件去任务化”的

目标要求。 调研中国空间技术研究院、上海航天技

术研究院等总体单位各型号设计规范发现，虽然各

规范根据自身型号特点，侧重点不尽相同，但主要内

容基本一致，都遵循“产品化、继承性、规范性”的总

体思路［３４⁃３５］。 在电源系统、电气设计部分，主要规

定了加断电、供电接口、电搭接、接地、布线、电气安

全距离、火工装置、供电母线过流保护设计等要求，
基本满足了现有需求。 但就电源系统领域，主要不

足体现在：
１） 各总体单位间标准尚未统一，存在交叉重

复、甚至接口标准不一致的情况；
２） 更注重电源单机产品下的变换器器件选型、

功率、电压等，而轻视子系统、系统层面的匹配性与

整体性能；
３） 鲜见关于空间电源系统稳定性的原理介绍、

阻抗特性规范、评价测试标准；
４） 相关标准更适合作为产品结果评价依据而

不适合作为设计人员研发设计的参考。

３　 研究现状总结和趋势

３．１　 现状总结

空间电源系统小信号稳定性问题理论研究，经
过四十几年的发展，在基本判据、改进判据保守性和

针对特定典型电网结构稳定性判定等方面已取得较

多成果，分析、设计和评价方法趋于成熟。 虽然国外

研究起步早，但近年国内学者在改进稳定禁区保守

性、推广相关判据应用于更一般、更常见的电网结构

方面做出了一定贡献，在该领域的理论研究已与国

外基本处于同一水平。
但在相关理论成果应用推广于工程实践和标准

制定方面，国内与国外仍存在较大差距：美国航天事

业起步早，发展历史悠久，以国际空间站的设计建造

为牵引，包括 Ｂｏｅｉｎｇ 电气公司、ＪＰＬ 以及近年势头正

盛的太空探索技术公司（ＳｐａｃｅＸ）在内多家研究和

生产组织，在大型航天器电源系统领域积累了大量

工程实践经验，其在电源系统稳定性设计、评价和在

轨监测方面均有相关实践，且具有测试手段覆盖性

强、逼近真实工况的特点；此外，其借助强大的计算

机仿真技术，在充分仿真分析的基础上进行研制生

产，产品开发周期大大缩短且故障缺陷回溯定位快

速准确。 相比之下，我国理论成果较多，但工程应用

不足，一般的验证性实验，高校所搭建系统规模较

小，变换器数量少，结构和负载工况单一，难以代替
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实际的复杂空间电源系统。 而科研院所虽然工程经

验丰富，但在稳定性这个较为陌生的领域缺乏系统

理论指导和总结归纳，具有排故、子模块性能调试匹

配周期长、稳定性优化措施不足的问题。 当前，我国

空间站正处于研制测试阶段，期间航天科研院所联

合高校学者展开了大量攻关合作，已在多舱多功率

通道并网、多模块并联等关键技术领域取得一定进

展。 但鲜见稳定性相关设计生产和评价测试的标

准。 起牵引作用的我国载人航天三期工程，将带动

我国空间电源系统稳定性领域在工程应用和标准制

定方面取得较大进展。
３．２　 趋势分析

１） 稳定性研究对象结构复杂化

基于阻抗分析法的空间电源系统稳定性理论研

究已趋于成熟，但未来由变换器级联、并联、组合等

形式构成的电源系统规模将进一步扩大，复杂性也

更大；此外，负载类型和工况众多情景下的稳定性分

析、多功率通道接入母线以及多舱段并网下的稳定

性分析亦存在挑战，在理论上需要得到适用于更一

般的多变换器接入母线结构、多子模块级联结构的

保守性更小的稳定性判据。
２） 稳定性分析设计虚拟化、智能化

随着计算机运算能力和仿真软件技术的快速发

展，借助虚拟或半实物仿真技术进行电源系统单机

技术论证、产品研发以及系统联试仿真，可大大缩短

项目研制进展，且可提前诊断出可能导致系统集成

后出现的震荡和不稳定的因素，做好优化和排故准

备措施。 负载的多样性和一定程度上的不可预知性

给电源系统稳定性带来的风险，可通过相关仿真和

数据处理技术（如借助国家超级计算中心），进行数

据量庞大的仿真运算来识别和规避。
３） 稳定性监测评价实时化

空间电源系统在轨运行期间，监测表征系统稳

定性的相关阻抗值是尽早处理故障、保障任务安全

的前提。 现有母线阻抗检测法、端口阻抗检测法以

及频谱分析法虽然在理论上和实验室条件下具备可

行性，但因其注入交流扰动信号给系统带来失稳风

险的固有缺陷而未见公开的推广应用。 但实现包括

电源系统在内的航天器各分系统的自我感知、自我

诊断乃至自我排故是未来的发展趋势。

４　 启示与建议

当下我国空间站研制测试正进入关键时期，载
人登月前期项目也已开启论证。 值此之际，审视和

回顾国内外同仁在空间电源系统稳定性领域的工

作，对于开展其他大型宇航工程具有重要参考价值，
主要启示包括：

１） 立足基础理论，用好优势平台，发展空间电

源系统稳定性相关理论和技术

相对于传统物理结构故障及电路开路、短路故

障，失稳时随机振荡导致的电源系统的失效具有不

易察觉、机理复杂、发生快速的特点。 需进一步发挥

高校在稳定性理论分析和研究方面的牵引作用，深
入开展电源系统并网稳定性（多机组、多功率通道

以及多舱段）、故障模式下稳定性（单 ／多机组失效、
单 ／多功率通道失效）等研究，积极研发自主可控、
适合自身特点、满足自身需求的仿真分析和测试工

具。 科研生产院所在硬件实验设施方面具有优势，
有能力开展多机组、多功率通道以及多舱段并网等

条件下的稳定性相关大型实验。 应更加密切高校学

者和研究院所间的配合、攻关，充分发扬前者的稳定

性理论功底、先进优化方法和后者的优势平台与实

践经验，形成合力，共同发展空间电源系统稳定性相

关理论技术。
２） 创新方式方法，缩短研发测试周期，助推空

间电源产业升级

虽然空间电源产业经过数十年的发展，已较为

成熟，但仍应该创新研究和发展的方式方法，加大计

算机仿真技术在电源系统单机模块补偿参数设计、
源和负载数量巨大的系统稳定性验证等方面的应

用，积极推广国际先进软件的普及，提高设计人员的

时域和频域稳定性建模能力和建模精度，以计算机

高速运算代替人工反复劳动，提高研发测试效率，做
到产品全生命周期内的可控、可追溯。
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摘　 要：弹群智能协同作战是智能化战争的重要作战样式，围绕导弹集群在复杂动态环境中遂行综

合化、对抗性作战任务的瓶颈问题，以群居性动物的协同行为为启发，提出弹群智能协同社会性依

存模型，力图从“物理域、社会域和作战域”３ 个层面揭示群体协同增效的机理和方法，阐述相关支

撑性关键技术，构筑面向弹群智能协同的社会性依存模型框架，为弹群智能协同作战提供理论

参考。
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　 　 现代战争中，分布式、集群化、协同化作战方兴

未艾。 面对具有强防御能力和高目标价值的航母战

斗群等敌方海面目标威胁，利用导弹集群进行智能

化协同作战，与单枚导弹或无协同关系的多枚导弹

作战相比，不仅可以提高体系突防能力、电子对抗能

力、探测感知能力和打击毁伤能力，而且可以降低作

战保障，减小作战成本，从而提高反舰作战效能［１］。
弹群智能协同作战是生成精确高效反舰战斗力的紧

迫需求，是破击敌一体化防御体系的关键力量，是适

应现代战争体系化、网络化、智能化趋势的必由

之路。
在强复杂、高动态、不确定的海战场环境下遂行

综合化、动态化、对抗性反舰作战任务，对反舰导弹

武器系统提出了较高的要求。 体系突防方面，基于

“海军一体化火控防空”作战概念，敌航母战斗群利

用协同作战系统形成“远、中、近、末”多层次、多方

位、多手段的一体化防御对抗体系，抑制了反舰导弹

的突防能力，增大突防难度；电子对抗方面，敌方利

用综合电子战系统有效整合侦察告警、有源干扰、无
源干扰等对抗反制措施，形成电子对抗体系，增加战

场迷雾，降低反舰效能；探测感知方面，海面作战环

境复杂多变，舰船目标特征空间的维度具有爆炸性

的特点，加之敌方多种干扰对抗手段，为舰船目标搜

索、识别、定位、跟踪带来较大挑战；打击毁伤方面，

敌舰船目标具有集群化、多元化的特点，同时处在复

杂的电磁环境中，仅靠单一的“引信—战斗部系统”
难以对体系化舰船目标实施高效毁伤［２］。

面对体系突防、电子对抗、探测感知、打击毁伤

等方面的反舰作战需求，塑造具有鲁棒性、适应性和

自主性的智能化导弹集群，需要深入挖掘弹群协同

增效机理，构建弹群智能化协同模型，有效平衡协调

导弹集群的单弹与弹群、局部与整体、短期与长远的

代价和收益，使弹群形成战场环境适应、物理构型合

理、任务分工合适、角色担当有效、利益分配普惠的

有机整体，从而在反舰作战中有效破击防御体系、消
散战场迷雾、提高探测精度、提升毁伤效能。 本文以

战术导弹集群协同为研究对象，以自然界中的群居

性动物为启发，揭示弹群社会性协同机理，从“物理

域、社会域和作战域”的层面构建弹群智能协同社

会性依存模型框架，并提出相关关键技术，为弹群智

能协同作战提供支撑。

１　 国内外发展现状及趋势

１．１　 国内外弹群智能协同作战发展现状

自 ２０ 世纪下半叶开始，前苏联为了有效对抗美

国强大的航母战斗群，开展了导弹集群协同理论与

技术的研究，到 ２０ 世纪 ７０ 年代后期开始陆续装备
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了具有不同协同能力的武器装备，其中有“航母克

星”之称的“花岗岩”超声速反舰导弹和“水面舰艇

克星”之称的“舞会⁃Ｅ”系统最具有代表性［３］。 “花
岗岩”反舰导弹具备一定的集群自主协同能力，其
弹载计算机装订有多种集群队形、威胁回避的策略、
敌方的各类现役战舰及其可能使用的电子对抗手段

的知识数据，具有目标选择与分配能力，可以选择一

种最佳的打击策略，攻击对方舰队中最重要的目标。
“花岗岩”反舰导弹具有多枚齐射的集群协同作战

样式，能以高、低 ２ 种弹道攻击目标，当导弹集群低

空突防进入末制导区域后，有 １ 枚导弹被预先规划

在较高弹道飞行，其他导弹在低弹道飞行。 在高弹

道飞行的导弹承担领弹角色，遂行目标探测任务，他
可以最早发现目标群，并将数据共享给在低弹道飞

行的导弹集群。 低弹道的导弹实时更新数据和目标

分配信息，各自锁定目标后实施攻击。 “花岗岩”反
舰导弹集群还具备较强的自组织性，如果领弹被中

途拦截，则备份领弹能够依次递补承担领弹任务。
“舞会⁃Ｅ”系统可装备 ６４ 枚采用小型化设计的 Ｘ⁃３５
天王星反舰导弹，一次可发射 ３２ 枚，其显著特点是

可以对具有高军事价值的目标群实施饱和攻击，因
此也被俄方称为大型水面舰艇的“克星”。

美国方面，其“待机攻击导弹” （ ｌｏｉｔｅｒｉｎｇ ａｔｔａｃｋ
ｍｉｓｓｉｌｅ， ＬＡＭ ）、 “ 微 型 监 视 攻 击 巡 航 导 弹 ”
（ＳＭＡＣＭ）、“战术战斧”巡航导弹、远程反舰导弹

（ＬＲＡＳＭ）也具备了弹群协同的技术特征。 洛克希

德·马丁公司的 ＬＡＭ 是一种“察打一体”型导弹，
利用具有自动目标识别能力的激光雷达导引头，能
在飞行中搜索、识别、定位目标，并通过双向数据链

与集群联网的武器平台共享目标信息实现协同作

战，具有“空中待机巡逻”和根据战场态势变化在线

规划实施协同攻击的能力。 ＳＭＡＣＭ 导弹能对战场

实施全天候的巡逻监视，并能对海上舰艇等活动目

标进行协同攻击。 美军的“战术战斧”巡航导弹也

拥有信息共享、目标动态分配和“召唤导引与攻击

（ｃａｌｌ⁃ｆｏｒ⁃ｆｉｒｅ）”的协同作战能力。 近年来，随着“战
术战斧”巡航导弹逐步退役，由洛克希德·马丁公

司研发的远程反舰导弹（ＬＲＡＳＭ）被认为是当前智

能反舰导弹的典型代表，具备集群在线协同目标分

配功能，可有效避免发生多弹、多次无协调性地攻击

同一目标或无效目标的情况，以实现最大的综合作

战效能，具有一定的智能化自主协同作战能力。
在国内，具备智能协同能力的导弹集群反舰武

器装备鲜有公开报道，主要集中于相关理论研究和

关键技术攻关。 北京航空航天大学的无人系统智能

协同技术实验室开展了导弹集群智能协同反舰技术

演示验证［４］，利用弹载协同计算机和弹间数据链，
使导弹集群具备协同目标探测、协同目标分配、协同

航路规划、协同制导控制和集群协同管理能力，组成

具有态势感知和群体认知能力的导弹集群，自主地

实施集群决策与管理，导引控制集群完成作战任务，
提升了导弹综合作战效能。
１．２　 弹群智能协同发展趋势

从国内外弹群智能协同反舰发展现状可以看

出，其发展趋势在于通过弹群智能协同，使弹群具有

态势感知、群体认知、集群决策、协调控制、互联互通

的能力，在信息驱动和知识驱动下，形成空间、时间

和功能上的自主协同有机整体，增强在复杂海战场

环境中遂行综合反舰任务的适应性和灵活性，提升

针对航母战斗群等大中型水面目标的综合作战效

能。 由此可见，具备一定的自主协同作战能力，是导

弹智能集群的发展趋势，是挖潜集群协同效能的发

力点，是倍增反舰作战效能的必由之路。
在 ２０００ 年，美国空军研究实验室首次提出了自

主作战的理念，定义了无人机的 １０ 个自主控制等级

（ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌｅｖｅｌ，ＡＣＬ），图 １ 给出了美军无

人机系统发展路线图（２００５⁃２０３０ 版） ［５］ 中对现有和

未来项目的评级。 等级 ＡＣＬ１～ＡＣＬ３ 着眼于单无人

机平台的飞行控制能力，等级 ＡＣＬ４ 开始追求单无

人机的作战能力，代表了个体的最高性能。 前 ４ 级

（ＡＣＬ１～ ＡＣＬ４）只是侧重于个体的自主能力，等级

ＡＣＬ５～ ＡＣＬ１０ 则注重群体的团队协同作战能力。
从群体协调到群体协同，从小规模集群的战术目标

到大规模集群的战略目标，直至群体具备完全自主

能力，ＡＣＬ５～ＡＣＬ１０ 分级刻画了无人机集群的自主

作战能力，其中等级 ＡＣＬ７～ＡＣＬ１０ 是美军未来的主

要发展方向。

图 １　 美军无人机发展路线图中的自主控制等级

１７
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基于无人机的自主性等级，北航无人系统智能

协同技术实验室提出了导弹自主编队协同制导控制

等级（ＣＧＣＬ）的分级描述［１］，见表 １。 具有态势感

知、群体特征认知和智能决策能力是等级 ＣＧＣＬ３ 以

上导弹智能集群的重要特征，可见，等级 ＣＧＣＬ３ 对

于导弹集群的自主性和协同性程度具有标志性的意

义，等级 ＣＧＣＬ３ 以上的导弹智能集群是未来发展的

主要方向。
表 １　 导弹自主编队协同制导控制等级（ＣＧＣＬ）分级描述

ＣＧＣＬ 主要功能 自主性 协同性 通信特征 智能特点

１ 遥控编队飞行 半自动 人在回路 指控链路 操作员主导

２
预设集结区和目标

区飞行
全自动 预编程序 弹间链路 个体特征认知

３
航路协同规划和离

入队管理
半自主

部分的战场态势感

知与决策
支撑网络

具备部分的群体特征

认知和决策能力

４
战术任务动态规划

和编队决策与管理
完全自主

全面的战场态势感

知与决策
战术链路＋支撑网络

具备完全的群体特征

认知和决策能力

５
使命任务运筹和战

术任务动态规划
自主自治

全面的战区态势感

知与决策

信息栅格＋战术链路＋
支撑网络

体系协同和自治能力

２　 弹群智能协同社会性依存模型

２．１　 群体智能协同机理

参照导弹自主编队协同制导控制等级分级描

述，弹群的智能特征逐步从自动化迈向了自主化，最
终达到自主态势感知、群体特征认知、智能自主决

策、自主行动控制于一体的自主自治协同状态。 为

了将多个能力、智力水平有限的导弹个体组成“高
效率、高智慧、成本可控、强自主”的导弹群体，获得

等级 ＣＧＣＬ３ 以上的智能弹群特征，揭示群体智能协

同机理，尝试从群居性动物协同性行为中获得启发。
自然界中的群居性动物群居而生，相伴发展，如：鱼
群、鸟群、蜂群、蚁群、狮群和狼群等，群体中每个个

体合同协作，自我组织形成了具有一定社会性的动

物群体，它们具有自主自治的特征。 深入挖掘群居

性动物的协同机理，有助于弹群智能协同问题的

研究。
图 ２ 所示的是鸟群威胁躲避和狼群围猎捕食时

的场景，展现了群居性动物的集群协同行为。 当鸟

群面对老鹰等强大掠食者的威胁时，大量鸟类个体

形成了轮廓清晰、疏密有致、协调有序的飞行阵型，
通过群体性的威胁闪避和集中合围，显著降低了单

个个体被捕食的概率，提升了鸟群整体的生存概率。
当狼群面对体型几倍于自身的美洲野牛，采用围而

图 ２　 鸟群威胁躲避和狼群围猎捕食场景

不攻、伺机佯攻、集中进攻等群体性战术行动，将一

只体弱的野牛个体从野牛群中分离，从而成功捕获

猎物。 鸟群和狼群通过群体性的有机协同和战术机

动，相较于单个个体或无协同关系的多个个体，倍增

了威胁躲避和食物捕获的成功率，对群体的繁衍生

存具有积极意义。
针对鸟群的大规模集群行为，学者 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 指

出在看似复杂的群体运动背后，其实是简单的规则

分布式自组织涌现的成果，即：个体总是和邻近的伙

伴朝相同的方向运动，并尽量保持和它们靠近但同

时要避免碰撞。 根据以上规则，Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 建立了群

体动力学协同的 ３ 条准则［６］：
１） 速度匹配准则：与邻居保持同样的速度

矢量；
２） 相互吸引准则：个体避免脱离群体而被
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孤立；
３） 相互排斥准则：相互间避免碰撞危险的

靠近。
依据 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 三准则，文献［７］证明了多个人

工智能体可以形成类似鸟群的稳定性集群行为，这
是多枚导弹能够形成一定物理队形的理论基础。
Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 三准则从群体动力学的角度揭示了群体物

理层面协同性行为的机理，是个体组成“复杂性、大
规模、成本可控”的群体的重要支撑。

针对狼群的协同围猎行为，仅依赖 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 三

准则不能完全解释狼群高效的战术协同行为，需要

从群体社会学的角度进一步分析。 研究表明，狼群

存在严格的社会组织形态，有着明确的社会等级，且
各等级之间的利益与分工划分较为稳定［８］。 在围

猎行为中，狼群依据社会等级，调度形成各成员的任

务分工，利用成员间紧密的协作关系，协同完成大型

目标围猎任务。 这种个体与个体、个体与群体之间

紧密依赖、相互存续的协作关系称为社会性依存关

系，尽管不同种类的群居性动物有其各自的特点，但
一般遵循以下 ３ 条群体社会性依存原则［９］：

１） 社会性依存的必要原则：社会性群体的行动

比非社会性群体的行动会获得更大的收益，社会性

依存关系对于群体是必要的；
２） 群体综合收益最大原则：综合收益是体现成

员与群体、局部与整体、近期与远期收益之间的协调

平衡关系，社会性群体行动的目标是追求群体与成

员的综合收益最大化；
３） 群体完整性的普惠原则：社会性群体的行动

要充分兼顾成员的个体差异，收益应惠顾到群体中

的所有成员，包容所有成员的群体完整性是社会性

群体的基本要求。
群体社会性依存原则揭示了社会性群体力求通

过尽可能高的行动效能、行动品质和行动普惠度这

三大要素来追求群体综合收益最大化的协同机理，
是左右所有成员个体上的行为选择以形成“大规

模、高效率、高智慧、强自主”群体的无形之手，是维

系群体协调有序、协同发展、融合共生的根本动力。
２．２　 弹群协同社会性依存模型

协同创造价值，群体的动力学协同准则和社会

性依存原则分别从物理学和社会学的角度共同构筑

成群体协同增效的基石。 在现阶段弹群协同的研究

中，大多集中于飞行队形、突防阵型和探测构型等物

理学意义上的协同行为，从依存关系、组织结构、群

体分工等社会学角度的弹群协同问题研究较少。 从

群居性动物可以看出，自主自治的协同特征有赖于

物理学协同和社会学协同的共同作用，不可偏废。
受群居性动物启发，参照等级 ＣＧＣＬ３ 以上的导

弹智能集群特征，多枚导弹组成协同弹群遂行作战

任务，需遵循群体动力学和社会学 ２ 个层面的协同

原则，形成适合于作战任务环境的物理构型和组织

结构，将多个能力和智力有限的导弹个体组成“大
规模、高效率、高智慧、强自主”的协同弹群有机整

体。 为有效揭示弹群协同机理，支撑弹群协同作战，
构建由“物理域、社会域和作战域”组成的弹群协同

社会性依存模型，见图 ３。

图 ３　 弹群协同社会性依存模型示意图

模型中的物理域包含但不限于弹群的协同飞行

队形、弹间组网通信和协同探测的电磁波束分布等

物理构型集，是弹群的外在物理实体，是弹群协同作

战的物质基础。 物理域协同的核心目的在于遵循一

定的群体动力学协同原则，使弹群在时域、空域和频

域上的能量密度和物质分布满足作战任务需求和战

场环境约束，形成对敌最优作战物理构型，即“物理

态”，提升综合作战效能。 在协同反舰作战中，弹群

物理构型为弹群反舰作战奠定物理基础。 协同目标

探测方面，依靠主被动雷达、红外和可见光等多种体

制的导引头，合适的物理构型能够使弹群在多方位、
多角度获取目标更全面的探测信息，形成协同探测

“复眼”，提高探测精度；协同体系突防方面，面对敌

方的防御阵型，合适的物理构型能够使弹群在多方

位、多层次形成立体突防态势，分散敌方防御力量，
提升突防博弈效能；协同电子对抗方面，面对敌方的

干扰对抗手段，合适的物理构型能够使弹群在时域、
空域和频域上形成整体优势，拨开战场迷雾，增强对

抗效益；协同打击毁伤方面，结合多种类型的反舰战

斗部，合适的物理构型能够使弹群形成多角度、多批
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次的毁伤阵型，形成立体式组合打击态势，提高毁伤

效能；协同组网通信方面，合适的物理构型不仅能够

满足弹间无线信号传输需求，而且能有效加强弹间

组网连通强度［１０］，提升弹间网络服务质量，为弹群

协同提供有力支撑。
模型中的社会域包含但不限于导弹个体与个

体、个体与弹群、弹群与战场环境之间的社会性依存

组织结构集，是弹群的内在组织形式，是弹群协同作

战的组织保障。 社会域协同的核心目的在于遵循一

定的群体社会性依存原则，通过群体认知的手段，使
弹群形成协同发展的自我意识、整体意识和长远意

识，具备自觉性、依赖性、利他性和协作性等特征，形
成任务分工合适、角色担当有效、利益分配普惠的最

优组织结构，即“社会态”，提升综合作战效能。 在

协同反舰作战中，弹群组织结构为弹群反舰作战提

供组织保障。 协同信息融合方面，合适的组织结构

能有效提升各导弹目标探测信息的融合效率和融合

精度，增益信息融合品质；协同态势认知方面，合适

的组织结构能使弹群形成相对整体和长远的态势认

识研判成果，减少片面与短视的认知，为集群决策提

供更优质的输入；协同决策管理方面，合适的组织结

构能使弹群有效平衡精度与速度、共性与个性、民主

与集中的辩证关系，一方面有利于弹群快速形成协

调统一的最优方案，另一方面有利于发挥导弹成员

的个体智慧，避免群体陷入局部最优，有效提高弹群

综合作战效能；协同冲突消解方面，合适的组织结构

能使弹群具备足够的组织韧性和组织潜力，强化对

冲突矛盾的容错度，提高群体的自愈性和抗毁性；协
同集群控制方面，合适的组织结构能加快各导弹位

置、速度等物理量的分布式一致性收敛速度，使弹群

形成期望物理构型的精度更高、速度更快、超调更

小，从而有效支撑物理域的协同行动。
作战域包含但不限于战场环境约束集和作战任

务需求集，是弹群协同的目标归宿。 作战域协同的

核心目的在于有效融合弹群“物理态”和“社会态”，
使弹群在战场环境约束下满足协同体系突防、协同

电子对抗、协同探测融合、协同打击毁伤等任务需

求，达到最优综合作战效能的状态，即“任务态”。
任务态是“物理态”和“社会态”的有机结合，是弹群

协同追求的最终目标。
物理域和社会域分别构成了弹群协同的一体两

面，是弹群协同的固有属性。 物理域是弹群的外在

物质基础，社会域是弹群的内在意识灵魂，仅强调物

理域协同而忽视社会域协同，会使弹群囿于片面、陷
入短视、困于局部，削弱韧性、抑制活力、难以自愈，
无法满足更高层次的弹群智能协同需求。 发展物理

构型和组织结构相为表里的弹群社会性依存模型，
是多枚导弹形成“大规模、成本可控、高效率、高智

慧、强自主”的智能协同弹群的必要途径，是适应于

等级 ＣＧＣＬ３ 以上的导弹智能集群发展的必然趋势，
能够为智能弹群协同系统设计提供有力支撑。

３　 弹群智能协同关键技术

３．１　 弹群物理构型生成与保持技术

围绕弹群在复杂动态环境中遂行综合作战任务

的需求，通过物理构型生成与保持技术，使弹群在时

域、空域和频域上形成并保持最优的物质分布流和

能量密度流，是弹群物理域协同的目标。 弹群物理

构型生成与保持问题本质上是基于弹间数据链的分

布式网络化一致性控制问题，由于弹间网络拓扑的

随机性、时变性、长时延等特点，弹群物理构型控制

具有分布式、非线性、非定常、变结构等难点，需利用

神经网络、人工势场、自适应控制、模糊控制等智能

方法，突破弹群协同飞行控制系统建模、基于切换拓

扑的集群协同控制、弹群协同避碰 ／避障机动控制等

关键技术，加强弹群协同物理构型控制的实时性、稳
定性和鲁棒性，为弹群达到“物理态”提供支撑。
３．２　 弹群组织结构形成与进化技术

针对弹群态势感知、群体认知、集群决策、协调

控制、互联互通等能力需求，通过组织结构形成与进

化技术，使弹群具备协同性、整体性和长远性的协同

信息流和自主意识流，形成自主自治的弹群有机整

体，是弹群社会域协同的目标。 弹群组织结构形成

与进化有赖于导弹集群的群体认知，弹群中的每枚

导弹成员凭借其自身的导引头体制、战斗部类型、突
防装置种类等能力配置，通过与其他成员的交互，自
主认知其与其他成员的社会性依存关系，认知其在

弹群中的角色和地位，自主形成导弹成员与成员、导
弹成员与弹群的社会性依存组织结构。 同时伴随着

弹群任务环境的变化，弹群组织结构需具备自主进

化的能力，及时形成与任务环境相适应的组织结构。
围绕弹群组织结构的形成与进化需求，需借助深度

学习、数据挖掘、模糊关联等人工智能技术优势，突
破基于认知的个体角色定位、弹群社会结构学习进

化、弹群冲突预测与调解、弹群离入队管理等关键技
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术，提升弹群组织结构的适应性、鲁棒性和灵活性，
为弹群达到“社会态”提供支撑。
３．３　 弹群综合仿真推演与联合优化技术

面向弹群在复杂动态环境中遂行协同突防、协
同电子对抗、协同探测、协同毁伤等综合化、对抗性

作战任务的需求，需采用综合仿真推演和联合优化

技术，有效融合弹群“物理态”和“社会态”，使协同

信息流和自主意识流更好地带动物质分布流和能量

密度流，形成对敌最优作战态势，是弹群作战域协同

的目标。 面对具有强耦合、高动态、多约束的弹群联

合优化问题，采用深度学习训练、群体迭代进化、神
经网络推理、博弈策略对抗、数字孪生推演等智能方

法，遵循弹群社会性协同原则，权衡个体代价与群体

收益，调解弹群矛盾冲突，管理成员离入队行为，仿
真演绎弹群反舰作战趋势，联合优化弹群协同物理

构型和组织结构，突破弹群协同作战任务环境仿真

构建、协同任务规划与自主决策、集群协同管理等关

键技术，形成协同规则库、作战模式库、对抗策略集，
增强弹群的鲁棒性、自主性和适应性，为弹群达到

“任务态”提供支撑。

４　 结　 论

本文面向导弹集群协同作战，以群居性动物协

同行为为启发，提出了由“物理域、社会域和作战

域”构成的弹群智能协同社会性依存模型框架，揭
示了由多枚导弹形成“大规模、成本可控、高效率、
高智慧、强自主”的智能协同弹群的机理和方法，描
述了从群体协同原则到群体协同状态的内在逻辑，
阐述了弹群物理构型生成与保持技术、组织结构形

成与进化技术和综合仿真推演与联合优化技术，有
效支撑弹群达到“物理态、社会态和任务态”，为智

能弹群协同系统设计提供理论参考。
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作者简介：许睿（１９８７—），中国人民解放军 ９６９０１ 部队助理研究员，主要从事装备总体论证研究。

平行智能导弹集群系统研究

许睿， 刘忠仕， 张玉玲， 宋天莉
（中国人民解放军 ９６９０１ 部队， 北京　 １０００９４）

摘　 要：智能导弹集群是未来战争的大势所趋。 回顾了导弹集群的发展历史，给出了智能导弹集群

的概念图像，结合平行系统理论提出了平行智能导弹集群系统。 平行智能导弹集群系统包含实际

系统、人工系统、计算实验和平行执行四大部分。 提出了平行智能导弹集群系统的双 Ｖ 模型，并详

细论述了平行智能导弹集群系统在方案阶段、工程研制阶段、实验验证阶段和作战使用阶段的使用

模式。

关　 键　 词：平行系统；平行智能；导弹集群；双 Ｖ 模型

中图分类号：Ｖ４４８　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃００７７⁃０７

　 　 智能导弹是指具有自主感知和态势认知能力的

导弹，能够自主感知威胁、自主在线航迹规划、自主

目标识别和目标打击等。 在现代战争中，随着对抗

技术和装备的发展，受平台资源限制，单枚导弹的作

战能力将变得越来越受限。 只有贯彻体系对抗的思

想，采用导弹集群协同作战的方法，才能提高进攻导

弹体系的作战能力。 导弹集群协同作战是通过多枚

导弹的协同配合，采用察打一体、多向攻击、饱和攻

击等多种作战运用模式，实现导弹集群突防能力和

打击能力的提升。
导弹集群协同作战的概念源自“分布式作战”，

而“分布式作战”概念则源自 １９９７ 年美军提出的

“网络中心战”。 当前，在集群协同作战的研究方

面，美国走在世界的前列，其他国家也紧跟其步伐。
在飞行平台方面，针对无人机集群协同研究较多，具
有代 表 性 的 项 目 有： 小 精 灵 （ Ｇｒｅｍｌｉｎｓ ）、 郊 狼

（ＬＯＣＵＳＴ Ｃｏｙｏｔｅ）、山鹑（Ｐｅｒｄｉｘ）等项目，这主要是

因为无人机的成本较低、控制灵活。 在导弹方面，目
前主要有以下典型项目：①美国的“网火”系统［１］，
该系统由 ２ 种导弹组成，采用 ＧＰＳ ／ ＩＮＳ 组合导航，
并配备多模导引头和双向数据链路，通过数据链路

回传目标信息进行协同攻击；②美国的“ＣＯＤＥ”项

目［２］，全称为拒止环境协同作战项目（ ｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅ
ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ ｉｎ ｄｅｎｉｅｄ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ，ＣＯＤＥ），其典型作

战想定为 １２ 枚巡航导弹深入敌方纵深攻击地空导

弹发射阵地。 通过采用协同作战方式，弹群可以协

调地搜索区域，还可以相互传递目标信息，利用多个

传感器的信息提高目标识别概率；③美国的“ＤＢＭ”
项目［３］，全称为分布式作战管理项目 （ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ
ｂａｔｔｌｅ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ，ＤＢＭ），该项目重点在开发先进的

规划控制算法和态势感知技术，主要功能包括分布

式自适应规划控制和分布式态势感知，主要面向无

人机协同，同时也适用于导弹集群协同；④俄罗斯的

“花岗岩”导弹［４］，由前苏联特种机械设计局设计研

发，是一款重型远程超音速反舰导弹。 据俄称其具

备网络化传感目标信息获取能力，具备一弹对一舰、
多弹对多舰、组弹对目标群的攻击方式，具备高弹道

“领弹”模式，可组成卫星－发射平台－导弹－领弹数

据链。
智能导弹集群系统因其系统复杂性高，且需要

攻克协同任务规划、协同组网、协同态势感知和协同

制导控制等大量关键技术，采用传统模式进行研制

存在诸多困难。 本文提出一种平行智能导弹集群系

统来辅助智能导弹集群系统的研制，其核心思想是

采用整体论的观点考虑复杂动态系统问题，是平行

系统理论在武器装备研制领域的具体应用。 平行系

统理论由王飞跃于 ２００４ 年提出［５⁃７］，其核心思想是

针对复杂系统，采用数据驱动的方式建立其对应的



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

人工系统，利用计算实验对人工系统的行为进行分

析和评估，实现人工系统和实际系统的并行循环虚

实互动［８］。 平行系统理论在无人系统［９］、高速铁

路［１０］、核电站［１１］ 等诸多领域已有广泛应用，在武器

装备领域的应用也有不少研究。 文献［１２］提出了

武器装备体系平行实验的理论与方法；文献［１３］开
展了平行实验在航天发射领域应用的初步探索研

究；文献［１４］初步讨论了武器装备体系平行实验的

一些重要概念和方法，提出了开展平行实验的 ３ 个

方面的具体方法：基于 Ａｇｅｎｔ 的建模方法、虚实结合

的方法以及体系效能评估方法；文献［１５］基于平行

实验方法开展了导弹突防效能评估研究，文献［１６］
提出了平行航母的概念，以及平行指挥与控制体系

框架结构在航母运维、编队、战术群至作战平台等各

方面的应用；文献［１７］提出将平行智能应用于军事

体系的指挥控制过程，并提出了 ＰＲＥＡ 环理论。
本文结合平行系统理论提出了平行智能导弹集

群系统，包含实际系统、人工系统、计算实验和平行

执行四大部分。 结合系统工程 Ｖ 模型，提出了平行

智能导弹集群系统的双 Ｖ 模型，并详细论述了平行

智能导弹集群系统在方案阶段、工程研制阶段、实验

验证阶段和作战使用阶段的使用模式，以及其面临

的挑战。

１　 智能导弹集群的概念图像

智能导弹集群通常由地面指控中心、发射单元、
通信单元、智能导弹集群、卫星等组成。 智能导弹集

群系统典型的作战使用方式为：首先由地面指控中

心规划作战任务，发射单元根据任务规划成果发射

智能导弹集群，智能导弹集群在飞行过程中利用弹

地、弹间或弹星链路组成网络，弹群内各个节点进行

信息交互，完成时间、空间与功能等多维协同动作，
最终实现对目标的协同打击，提升作战效能。 其典

型的作战场景如图 １ 所示。
智能导弹集群的关键技术主要有协同任务规划

技术、协同组网技术、协同态势感知技术和协同制导

控制技术，这四项关键技术就如同人的大脑、神经、
眼睛和四肢，他们相互配合、相互协作才能有效完成

协同作战任务。
协同任务规划是智能导弹集群的大脑，其主要

任务是根据复杂的战场实时态势，在给定的约束条

图 １　 典型智能导弹集群作战场景［１８］

件下，动态规划每一枚导弹的作战任务和飞行航线

等，涉及预先规划和在线规划，其难点是多枚导弹之

间的任务分配和冲突检测、空间和时间的协同以及

在线任务规划的实时性和快速性要求。
协同组网技术是智能导弹集群的神经，集群个

体之间通过组网完成充分的信息交换是实现复杂协

同动作的信息基础。 其难点是网络通常无中心节

点、拓扑变化快速、存在多跳等情况，同时，网络时间

同步要求高。
协同态势感知技术是智能导弹集群的眼睛，其

主要任务是利用集群中不同位置导弹的传感器实现

目标信息的协同获取、协同定位以及攻防态势信息

的共享。 其难点是多源信息的实时融合、高动态信

息的分发共享和相对位置信息的修正。
协同制导控制技术是智能导弹集群的四肢，其

主要任务是采用集中或分布式方式完成导弹集群的

复杂制导控制动作。 其难点是对导弹控制的实时

性、空间精度和时间精度的要求都较高。

２　 平行智能导弹集群系统

智能导弹集群系统的研究涉及一系列关键技术

的攻关，而关键技术的验证主要有仿真和实验 ２ 种

途径。 对于复杂系统而言，纯数字仿真的可信度往

往不足以支持工程研制，而开展多弹集群飞行实验

的成本则难以承担。 本文提出建立平行智能导弹集

群系统，采用虚实结合的方式进行关键技术验证，以
期达到验证可信度和成本之间的合理平衡。
２．１　 平行智能导弹集群系统的基本框架

平行智能导弹集群系统是平行系统理论在导弹

研制领域的应用，其目标是解决智能导弹集群研制

８７
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过程的复杂工程问题。 图 ２ 为平行智能导弹集群系

统的基本框架，包含 ＡＣＰ“三步曲”，其中“Ａ”为人

工系统，“Ｃ”为计算实验，“ Ｐ”为平行执行。 第一

步，利用人工系统对复杂系统进行建模；第二步，利
用计算实验对复杂系统进行分析和评估；第三步，将
实际系统和人工系统进行并举，通过实际与人工之

间的虚实互动，以平行执行的方式对复杂系统的运

行进行有效的控制和管理。

图 ２　 平行智能导弹集群系统的基本框架

２．２　 平行智能导弹集群系统组成

平行智能导弹集群系统由实际系统、人工系统、
计算实验和平行执行 ４ 个部分组成。

１）实际系统

典型的实际系统如图 １ 所示，实际系统工作时

地面指挥与任务规划中心首先开展预先规划，在预

先想定的作战场景下，规划出各枚导弹的任务和发

射顺序。 发射单元依据任务规划成果发射导弹。 导

弹依据相关的动力学规律飞行，飞行过程中存在弹

地、弹星、弹间等多种网络链路。 导弹的末制导系统

在距离目标一定距离范围内开始工作，其工作内容

包含目标的搜索、识别和定位等。
２）人工系统（Ａ）
人工系统的构建是平行系统实现的基础，人工

系统建立方法有自上而下和自下而上 ２ 种模式。 当

人工系统与实际系统同步研制时，采用自上而下的

建模方式建立人工系统。 建模时按照弹群－单弹－
分系统－单机等层级不断细化模型。 在研制初期，
实际系统的方案还具有较大不确定性时，可以利用

人工系统的研究成果指导实际系统的设计。 随着研

制进度的推进，实际系统的方案逐渐固化，此时需要

不断修正人工系统，以确保人工系统和实际系统的

等效。 而在人工系统与实际系统趋于等效时，人工

系统可以反过来指导实际系统的运行。
３）计算实验（Ｃ）

在经过多轮的迭代，人工系统与实际系统逐渐

趋于等价之后，就可以利用人工系统开展计算实验

来研究系统的相关规律。 计算实验作为一个可控、
可重复的实验室，可以系统性地设计各种实验，可以

引入大量的不确定性和偏差因素，从而可以利用大

样本的优势来分析复杂系统中存在的各种规律。 利

用计算实验不但可以研究正常工况下智能导弹集群

系统的运行规律，还可以探索系统边界，研究各种极

限、失效条件下的系统性能。
４）平行执行（Ｐ）
平行执行是指在计算实验结果的基础上，实现

实际系统和人工系统的平行执行。 平行执行一方面

可以利用人工系统计算实验的结果，对实际系统进

行指导，以达到优化实际系统的作用，另一方面将实

际系统执行的结果反馈到人工系统中，以修正人工

系统的模型，使得人工系统与实际系统更为接近。
平行执行系统在工程研制的不同阶段可以起到评

估、控制、管理、优化、培训等不同作用。
执行时序是平行执行的关键环节［９］，在平行执

行时人工系统在各个时间节点根据计算实验的需要

向实际系统申请数据，实际系统则响应这些请求源

源不断地将数据反馈至人工系统，此外，人工系统在

申请数据的同时还可以将执行动作反馈给实际系统

执行，以形成人工系统与实际系统的虚实互动［１９］。
在一些关键节点，人工系统甚至可以超前实际系统

运行，给出一些超前的执行动作。 具体的平行执行

时序如图 ３ 所示。

图 ３　 平行智能导弹集群系统的执行时序

３　 平行智能导弹集群系统的运用与
挑战

３．１　 平行智能导弹集群系统的运用模式

平行智能导弹集群系统的提出是为了更好地开

展智能导弹集群系统研制工作。 在系统工程的 Ｖ

９７
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模型基础上，本文提出了平行智能导弹集群系统的

双 Ｖ 模型，如图 ４ 所示。 该模型由实际系统（ｒｅａｌｉｔｙ
ｓｙｓｔｅｍ，蓝色）和人工系统（ ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ ｓｙｓｔｅｍ，红色） ２
条路线组成。 其中实际系统由 Ｒ１ ～ Ｒ１０ １０ 个节点

组成：弹群系统设计、单弹系统设计、分系统层级设

计、单机层级设计、实际系统研制、单机实验验证、分

系统实验验证、单弹系统实验验证、弹群系统实验验

证、弹群系统作战使用；而人工系统则由 Ａ１ ～ Ａ１０
１０ 个节点组成：弹群概略模型、单弹概略模型、分系

统概略模型、单机概略模型、人工系统研制、单机计

算实验、分系统计算实验验证、单弹系统计算实验、
弹群系统计算实验、弹群系统平行作战。

图 ４　 平行智能导弹集群系统的双 Ｖ 模型

　 　 在研制过程中，实际系统和人工系统 ２ 条线同

步推进，互相促进，互相迭代。 在每个节点的初期人

工系统要超前开展下一节点的工作，以促进系统研

制的迭代过程，而在节点研制的末期则需要在实际

系统基本确定之后修正人工系统，以使得人工系统

与实际系统更为接近。 以下从方案阶段、工程研制

阶段、实验验证阶段和作战使用阶段 ４ 个阶段来阐

述平行智能导弹集群系统的运用。
１）方案阶段

在方案阶段，利用人工系统为数字化虚拟系统

的特点，其便于开发和修改，可以实现实际系统方案

的快速调整优化和定量化设计。 如在 Ｒ１ 节点开展

实际弹群系统设计时，便开展 Ａ１ 人工弹群模型设

计，同时开展 Ａ２ 人工单弹模型设计。 通过 Ａ１ 人工

弹群模型设计和 Ａ２ 人工单弹模型的支撑，可以设

计大量的计算实验场景，从而定量确定 Ｒ１ 实际弹

群系统的相关指标。 以计算实验场景中的典型场景

为基础，可以优先设计 Ｒ１ 相关指标的考核方案。
同时，计算实验中由于有 Ａ２ 人工单弹模型的支撑，
可以有效保证 Ｒ１ 方案的闭合性，有效化解研制

风险。
２）工程研制阶段

在工程研制阶段，采用 Ｒ５ 实际产品研制和 Ａ５
人工系统研制同步进行的模式，通过不断地迭代测

试，一方面可以保证人工系统与实际系统的一致性，
另一方面还可以不断发现研制过程中可能出现的质

量问题。 虽然相比传统研制模式，多了人工系统研

制的工作量，但是利用人工系统作为实际系统的测

０８
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试验证工具，省去了传统的单独开发测试验证工具

的环节。 总体上能够提高系统的研制效率。
３）实验验证阶段

在实验验证阶段，一方面可以利用人工系统开

展大样本计算实验弥补实际系统实验成本高的问

题，另一方面可以利用人工系统与实际系统虚实结

合的特点，可以将实际系统的单机、分系统、单弹嵌

入到人工系统的分系统、单弹和弹群中，进行虚实结

合的实验验证。 如在 Ｒ８ 单弹系统实验验证时，开
展飞行实验成本较高，难以开展多种边界条件下的

实验验证，而利用 Ａ８ 单弹系统计算实验可以开展

大样本计算实验，可以充分考核 Ｒ８ 单弹系统在各

种偏差的条件下各项指标是否达到 Ｒ２ 单弹系统设

计阶段的要求。 同时，Ｒ８ 单弹系统还可以嵌入到

Ａ９ 弹群系统计算实验中，弹群计算实验中采用 １ 枚

实际的导弹，ｎ－１ 枚虚拟的导弹，在实验中进行虚实

互动，可以开展许多原来单发导弹实验无法完成的

性能指标验证工作。 而在 Ｒ９ 弹群系统实验验证

时，可以结合 Ａ９ 弹群系统计算实验，开展 ｍ 枚实际

导弹加 ｎ－ｍ 发虚拟导弹的弹群实验，充分验证最大

弹群条件下的各项指标是否满足 Ｒ１ 弹群系统设计

的要求，同时节约了 ｎ－ｍ 枚导弹产品的费用，还大

幅降低了实验组织的难度。
４）作战使用阶段

在作战使用阶段，可以利用人工系统开展预先

推演、实时推演和超实时推演。 如在 Ｒ１０ 弹群系统

开展 ｎ 枚导弹作战使用时，可以在预先利用 Ａ１０ 弹

群系统开展 ｎ 枚导弹平行作战的预先推演，预先规

划弹群的作战使用策略；在实际弹群发射后，可以开

展实时推演，实时掌握弹群作战态势；还可以开展超

实时推演，为弹群在线任务和策略调整提供依据。
３．２　 平行智能导弹集群系统面临的挑战

平行智能导弹集群系统的运用给智能导弹集群

系统的工程研制带来诸多好处的同时，也应该看到

现阶段开发平行智能导弹集群系统仍然面临诸多

挑战：
１）人工系统与实际系统的一致性挑战。 智能

导弹集群系统是一个复杂的大系统，对于复杂的实

际系统，建立其精细准确模型是一项极具挑战的工

作。 建模的精细程度会受到建模工作规模和计算资

源的限制，同时实际系统中会存在大量难以建模的

环节。 而事实上，人工系统与实际系统的等价永远

是一个相对的概念，而且平行系统理论中并不要求

人工系统与实际系统完全一致。 人工系统与实际系

统一致性要达到何种程度，需要在实际工程中随着

实际系统和人工系统的逐步迭代而决定。
２）人工系统与实际系统的实时交互的挑战。

智能导弹集群系统对实时性要求非常高，尤其涉及

到控制系统，其运行实际步长通常非常短，人工系统

由于要考虑到计算资源的能力，往往难以达到和实

际系统一样的步长。 此时，人工系统若要和实际系

统进行实时交互，势必存在许多实时性问题。

４　 结　 论

本文针对智能导弹集群系统开展了研究，回顾

了美俄在导弹集群方面的先进研究成果，同时给出

了一种典型的智能导弹集群系统的概念图像。 而本

文的重点则是提出了一种平行智能导弹集群系统，
其包含实际系统、人工系统、计算实验和平行执行四

大部分。 在智能导弹集群系统研制过程中，引入平

行智能导弹系统，形成双 Ｖ 模型的研制模式。 该方

法能够在导弹集群系统研制的方案阶段、工程研制

阶段、实验验证阶段和作战使用阶段产生巨大的作

用，可以使需求指标更加量化合理，研制效率更加高

效，实验验证更为充分，作战使用更为灵活，总体上

可以大幅度降低全寿命周期成本。 当然，平行智能

导弹集群系统的建立仍然面临诸多挑战，需要通过

后续不断深入的研究来逐一解决。
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摘　 要：面向空间站内对物体感知的需求，基于 Ｄａｒｋｎｅｔ⁃５３ 网络建立了人工智能物体识别模型，利
用 ＣＯＣＯ 数据集开展了机器视觉的物体识别研究，采用国际空间站舱内生活视频进行了物体识别

实验，分析了识别物体时边框划分准确程度和类别准确程度。 结果表明：所提方法针对空间站内的

典型物体识别效果好，边框划分正确率为 ９５．４５％，边框内物体类别的识别正确率达到 ７９．５４％。 所

提方法为空间站内物体感知提供了有效解决方法，工程上易于构建和实现，也可拓展到舱外物体识

别的任务中。

关　 键　 词：智能感知；空间站；神经网络；机器视觉

中图分类号：Ｖ１９ 　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃００８４⁃０６

　 　 随着新飞船的成功入轨，我国空间站任务正在

向着更高阶段发展，对空间站的运营维护能力提出

了进一步的要求。
空间站舱内除航天员以外，还存放有生活用品、

工作用品和应急设备等大量物体。 针对舱内人与物

体进行感知，可有效为计算机控制舱门开闭、舱内机

器人动作等提供输入，帮助航天员完成工作任务，提
升生活舒适度。

人工智能伴随着计算能力、算法的突破，近年来

取得了突飞猛进的发展，在图像识别、无人驾驶、智
能机器人等众多领域取得了国内外的关注和支持，
展现出令人期待的发展前景［１］。 机器视觉技术是

近年来人工智能在图像处理领域的重要应用，该技

术基于人的视觉模拟，提取目标特征，解读图像表征

内容。
针对机器视觉对人和物体检测识别的研究，当

前主要集中在地面应用，如交通领域中的车辆与行

人识别、金融领域的人脸识别等。 空间站的人体与

物体主要呈现漂浮状态，其姿态与地面差异较大，针
对航天领域特别是空间站内物体的物体识别研究，
主要集中在人体跟踪领域且研究较少［２］，尤其是针

对舱内生活用品的识别目前尚属空白。 本文在一种

人工智能卷积神经网络 ＹＯＬＯｖ３ 的基础上，针对空

间站内的生活场景开展目标检测研究。

１　 基于智能感知的物体识别模型建立

１．１　 Ｄａｒｋｎｅｔ⁃５３ 特征提取网络实验方法

Ｄａｒｋｎｅｔ⁃５３ 的网络结构如表 １ 所示。 含有 ５３
个卷积层和 ２３ 个 Ｒｅｓ 层，卷积层中间使用 ３×３ 和

１×１的卷积核。 参考残差网络（ ｒｅｓｉｄｕａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ）的

架构，Ｄａｒｋｎｅｔ⁃５３ 在层之间设置快捷链路。 经过每

一个 Ｒｅｓ 层，就会进行一次快速链路操作。 Ｒｅｓ 层

的意义在于将传统的神经网络逐层训练改为了逐阶

段训练，通过将神经网络分割成若干子段的形式，获
得多个含有较浅网络层数的小段，然后用快速链路

的方式将每个小段对残差进行训练，每个小段学习

总差的一部分，最终达到总体损失较小的结果。 同

时，这种方法能够控制梯度的传播，避免出现梯度消

失或者爆炸等对训练不利的情景［３］。 Ｄａｒｋｎｅｔ⁃５３ 网

络与其他网络相比，性能超过了 Ｄａｒｋｎｅｔ⁃１９，效率超

过了 ＲｅｓＮｅｔ⁃１０１ 和 ＲｅｓＮｅｔ⁃１５２［４］。 具 体 如 图 １
所示。
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表 １　 Ｄａｒｋｎｅｔ⁃５３ 网络结构

层类型 滤波器尺寸 重复 输出尺寸

图片 ４１６×４１６

卷积 ３２　 ３×３ ／ １ １ ４１６×４１６

卷积 ６４　 ３×３ ／ ２ １ ２０８×２０８

卷积 ３２　 １×１ ／ １ 卷积×１ ２０８×２０８

卷积 ６４　 ３×３ ／ １ 卷积×１ ２０８×２０８

残差 残差 ２０８×２０８

卷积 １２８　 ３×３ ／ ２ １０４×１０４

卷积 ６４　 １×１ ／ １ 卷积×２ １０４×１０４

卷积 １２８　 ３×３ ／ １ 卷积×２ １０４×１０４

残差 残差×２ １０４×１０４

卷积 ２５６　 ３×３ ／ ２ ５２×５２

卷积 １２８　 １×１ ／ １ 卷积×８ ５２×５２

卷积 ２５６　 ３×３ ／ １ 卷积×８ ５２×５２

残差 残差×８ ５２×５２

卷积 ５１２　 ３×３ ／ ２ ２６×２６

卷积 ２５６　 １×１ ／ １ 卷积×８ ２６×２６

卷积 ５１２　 ３×３ ／ １ 卷积×８ ２６×２６

残差 残差×８ ２６×２６

卷积 １ ０２４　 ３×３ ／ ２ １３×１３

卷积 ２５６　 ３×３ ／ １ 卷积×４ １３×１３

卷积 １ ０２４　 ３×３ ／ １ 卷积×４ １３×１３

残差 残差×４ １３×１３

图 １　 ４ 种常见神经网络的性能与效果对比

１．２　 边框的检测

本研究在 ＹＯＬＯ９０００ 提出的基于维度和聚类检

测的边框检测方法［５］ 基础上进行。 神经网络输出

被检测物体边框的 ４ 个坐标参数 ｔｘ，ｔｙ，ｔｗ，ｔｈ。
假设 Ｃｅｌｌ 从图像左上方的偏移量为（ｃｘ，ｃｙ），边

界框宽度为 ｐｗ，高度为 ｐｈ，则预测框如图 ２ 所示，为
ｂｘ ＝ σ（ ｔｘ） ＋ ｃｘ （１）
ｂｙ ＝ σ（ ｔｙ） ＋ ｃｙ （２）

ｂｗ ＝ ｐｗｅｔｗ （３）
ｂｈ ＝ ｐｈｅｔｗ （４）

　 　 训练过程中，损失（ ｌｏｓｓ）为平方误差的和。 假

设坐标真实值为 􀭴ｔ∗ ，则梯度可以由（５）式获得：
ｔ′∗ ＝ 􀭴ｔ∗ － ｔ∗ （５）

　 　 预测每个边界的目标分数（ ｏｂｊｅｃｔｎｅｓｓ ｓｃｏｒｅ），
利用逻辑回归的方法，当真实标签框与某个边界框

重叠的面积比大于其他任何边界框时，设此先验边

界框为 １。 基于文献［６］的方法，若先验边界框非最

优，但是与目标的真实标签框重叠面积大于阈值，则
忽略此预测。 设定阈值为 ０．５。 本方法仅对每个真

实标签框分配一个边界框，当先验边界框未分配给

真实标签框时，不会产生坐标或类别预测损失，只会

产生目标预测损失。

图 ２　 带有维度先验和位置预测的边框检测［５］

１．３　 类别的检测

在边框检测的基础上，开展类别检测，具体内容

见文献［４］，本节仅作简要介绍。 常见的类别预测

主要为 ｓｏｆｔｍａｘ 方法［７］，然而这种方法仅能进行单一

标签的类别检测，本研究利用多标签逻辑分类器，使
用二元交叉熵损失进行检测。 该方法的优点在于能

够支持更加复杂的数据集，如包含重叠标签（例如

花和玫瑰花）的 Ｏｐｅｎ Ｉｍａｇｅｓ 数据集［４］。

５８
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１．４　 多尺度的检测

本研究可预测 ３ 种不同尺度的外框。 基于金字

塔型概念，以文献［８］的方法提取特征。 基本特征

提取器上添加多个卷积层，其中最后 １ 个卷积层预

测 １ 个三维张量，即边界框、目标和类别。
以微软 ＣＯＣＯ 数据集［９］ 为例，本神经网络可为

每个尺寸预测 ３ 个边界框，分别预测 ４ 个边界偏移

量、１ 个目标预测和 ８０ 个类别预测，张量的大小为：
Ｎ × Ｎ × ［３ × （４ ＋ １ ＋ ８０）］ （６）

　 　 对前面 ２ 个层的中获取特征图和 ２ 倍采样，并
同更早的网络图层中获取特征图，使用按元素相加

的方式将其与上采样特征图进行合并，以便从早期

特征映射中的上采样特征图和更细颗粒度的信息中

获得更有意义的语义信息。 再添加卷积层以处理特

征图，并最终预测出一个相似的、大小是原先两倍的

张量。
用同样方法预测边界框的最终尺寸，由于可以

从早期图像中获取更精细特征，故此方法也对类别

的检测有益。
使用 ｋ⁃ｍｅａｎｓ 聚类［１０］确定先验边界框。 选择 ９

个类和 ３ 个尺度，然后在所有尺度上均匀分割聚类。
在微软 ＣＯＣＯ 数据集［９］ 上，９ 个聚类分别为（１０ ×
１３），（１６×３０），（３３×２３），（３０×６１），（６２×４５），（５９×
１１９），（１１６×９０） ，（１５６×１９８），（３７３×３２６） ［４］。

２　 物体识别实验

２．１　 实验对象

考虑到空间站服务机器人对物体感知是连续

的，本研究选用国际空间站舱内视频（５ 分 ０８ 秒）开
展识别［１１］，视频展示了航天员在空间站内的失重移

动、跑步机锻炼、操作食品、使用计算机、操作舱门等

活动。
２．２　 实验平台

本实验基于 Ｕｂｕｎｔｕ 平台的 ＰＣ 端，其硬件配置

如表 ２ 所示，软件如表 ３ 所示。 本实验使用微软

ＣＯＣＯ 数据集、Ｐｙｔｈｏｎ 编程语言。
表 ２　 硬件配置

类型 厂商 型号 参数

ＣＰＵ 英特尔 ｉ７⁃３７７０ｋ ３．５ ＧＨｚ＠ ８ 通道

内存 金士顿 ＤＤＲ３ ＲＡＭ １６ ＧＢ
显卡 英伟达 ＲＴＸ ２０７０ ＶＲＡＭ ８ ＧＢ

表 ３　 软件及版本

软件名 用途 版本

Ｕｂｕｎｔｕ 操作系统 １８．０４ ＬＴＳ
ＣＭａｋｅ 代码合成 ３．１７．２
ＣＵＤＡ 显卡计算 １０．２
ＯｐｅｎＣＶ 图形输出 ４．３
ｃｕＤＮＮ 显卡计算 ７．６．４

２．３　 评价指标

从视频中选择出 ２０ 张典型的截图，分析神经网

络识别出的物体边框及类别的正确情况。
２．４　 实验过程

首先建立神经网络，并获取微软 ＣＯＣＯ 数据集。
然后将视频输入神经网络，获得检测后的输出视频。
最后选取 ２０ 张典型事件的截图，进行保存，以用于

对实验结果的分析。
２．５　 实验结果

实验结果为一段与原素材同长度的视频，本研

究中选取 ２０ 张典型截图，如图 ３ 所示。 由于程序不

支持中文字符，识别出的人和物体使用英文标注。
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图 ３　 实验结果

３　 实验分析

对实验结果进行分析，如表 ４ 所示。 边框划分

正确率为 ９５． ４５％， 边框内物体识别正确率为

７９．５４％。
边框划分的错误为对物体框选过大或过小，例

如在编号 ５ 的勺子区域划分过小，而在编号 １８ 的通

道区域划分过大。 总体而言，区域划分正确性可观。

表 ４　 结果分析

编号 边框数量 边框正确数量 类别正确数量

１ ３ ３ ３

２ １ １ １

３ ２ ２ ２

４ １ １ １

５ ５ ４ ３

６ ２ ２ ２

７８
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续表 ４

编号 边框数量 边框正确数量 类别正确数量

７ ２ ２ ２

８ ３ ３ ３

９ ２ ２ １

１０ ２ ２ １

１１ ３ ３ ２

１２ １ １ ０

１３ ３ ３ ３

１４ ４ ４ ４

１５ ２ ２ １

１６ ２ ２ １

１７ ２ ２ ２

１８ ２ １ １

１９ １ １ １

２０ １ １ １

准确率表明对物体的识别是否正确，其中编号

５ 将半固态实物识别为西兰花，编号 ９ 将空间站内

部结构识别为火车车厢，编号 １０ 则将内部结构识别

为飞机机舱。 针对舱内仪器设备，编号 １２、编号 １８
均识别错误。 然而，针对地面常出现的人体、瓶子、
碗甚至蛋糕等物体，本方法能正确识别。 甚至地面

少有出现的人体悬浮状态（编号 ９、编号 １０），亦不

会对本方法造成干扰。

４　 结　 论

对空间站内人与物体进行识别，是对航天员提

供辅助的重要前提。 本文基于近年来物体识别能力

较强的 ＹＯＬＯｖ３ Ｄａｒｋｎｅｔ 神经网络，构建了识别空间

站人与物体的模型。 利用微软提供的公开 ＣＯＣＯ 数

据集，对国际空间站的生活视频开展了物体识别实

验。 实验结果表明，边框划分正确率为 ９５．４５％，边
框内物体识别正确率为 ７９．５４％。 本方法可移植到

Ａｒｍ 单片机上，工程上易于构建和实现。
后续在 ＣＯＣＯ 数据集的基础上，通过对空间站

物体进行手动标注获取特殊数据集，对模型进行进

一步训练，可提升物体识别正确率。 通过对舱外物

体进行专门学习，本方法也可拓展到舱外物体识别

的任务中。
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摘　 要：故障检测技术是实现航天器智能故障诊断和健康管理的基础。 针对航天器故障检测领域

存在的测试数据量大、故障标签稀缺问题以及对实时性的要求，提出了一种基于改进型变分自编码

器（ＶＡＥ）的无监督故障检测算法。 所提算法首先利用长短期记忆（ＬＳＴＭ）单元替换 ＶＡＥ 中传统

的神经元，提取航天器测试数据间的时间依赖性和相关性等特征。 然后提出了一种重构概率计算

方法。 该网络在只含有正常数据的训练集上进行训练，学习特征，并以较高的概率对训练集上的数

据进行重构。 当测试集中输入数据的重构概率小于设定的阈值时，则判定对应的输入数据为故障

数据，从而实现故障检测。 实验表明，所提方法可行，能够有效地对故障进行检测。
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　 　 航天器（包含运载火箭、导弹武器、人造卫星、
载人 ／货运飞船、探测器等）在人类探索浩瀚宇宙的

过程中扮演着极其重要的角色。 世界主要航天大国

为了确保太空优势地位，提高航天科技整体水平，促
进国民经济发展，提高国家综合实力，不约而同地将

发展航天技术作为其战略任务之一。 航天器的健康

管理是根据各种传感装置的测量数据、测试数据以

及历史数据等进行故障检测、诊断，并综合分析，利
用各种评估算法对系统的健康状态进行评估，进而

采取相关维修保养措施，以提高运载火箭的可靠性、
安全性以及可利用性。 对航天器开展健康管理是保

障航天器安全运行的核心技术和重要手段。
无论是状态监测、故障诊断、还是剩余寿命预计

健康管理，都是以故障检测为基础的。 航天器是由

多个子系统组成的复杂系统，其故障检测有如下

特点：
１） 航天器参数多、数据维度高。 每一时刻，采

集到的表征航天器运行状态的参数多达上千个。 每

个参数之间相互耦合，容易带来维数灾难。
２） 航天器数据量大。 航天器从设计、生产、测

试、交付以及服役过程中会产生大量的数据，以某型

火箭产生的数据为例，其在进行实验时，平均每小时

产生 １００ ＭＢ 左右数据，１０ ｈ 的实验将产生 １ ＧＢ 的

数据量［１］，则可推算出火箭在整个生命周期中的数

据量将超过 ＴＢ 的数量级。
３） 航天器故障样本极少。 由于航天器的高可

靠性以及高安全性设计原则，导致航天器在大部分

运行阶段都处于正常工作状态，数据样本呈长尾分

布［２⁃３］，即正常状态的数据样本丰富，而有故障的数

据样本相对稀少。
４） 实时性要求高。 航天器在运行过程中，要实

时对各项参数进行监测，并能发现隐藏在正常数据

中的故障状态，从而实现预防性维修，避免灾难性故

障的发生。
针对以上特点，提出了一种基于改进型变分自

编码器（Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ Ａｕｔｏｅｎｃｏｄｅｒ，ＶＡＥ）的无监督深

度学习模型，以实现航天器故障的实时在线检测。
该方法创新点如下：

１） 首次将 ＶＡＥ 引入到航天器的故障检测中。
利用 ＶＡＥ 将输入的多元数据进行降维，并在隐层空
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间进行高效的特征提取，避免了对人工特征提取的

依赖。
２） 提出了一种改进的 ＶＡＥ 网络结构。 利用长

短期记忆网络（ ｌｏｎｇ ｓｈｏｒｔ ｔｅｒｍ ｍｅｍｏｒｙ，ＬＳＴＭ）单元

替换 ＶＡＥ 网络中传统的神经元，能够提取测试数据

的时间依赖性和相关性，从而可以获得更高的数据

重构精度。
３） 提出了一种重构概率计算方法。 利用贝叶

斯推断，结合概率论，当输入数据的重构概率小于预

先设定的阈值时，则判定对应的输入数据存在异常，
从而检测出故障。

１　 航天器的故障检测技术

对于航天器的故障检测，主要的方法是对测试

数据进行监测、采集、存储和分析。 目前使用最多、
最广泛的是基于专家系统的阈值判定方法。 即根据

领域知识和专家经验，为每个参数设置一个阈值，当
被监测参数的测试数据超过规定的阈值时，则对应

的数据被认为是故障点［４］。 为了提高设置阈值的

准确性，文献［５］提出了一种成功数据包络分析方

法。 基于阈值的故障检测方法原理简单、清晰，便于

实施，但其需要丰富的专家经验和领域先验知识、需
要设置的阈值多、可扩展性差、检测精度低，且容易

造成故障的误检和漏检。
另一种常见的故障检测方法是基于模型的算

法。 该方法不依赖被检测系统的检测训练集和检测

经验，因此他可以用于新的或者尚无经验的系统的

故障检测。
基于预测模型的方法是目前使用较多的故障检

测算法之一，他在正常的测试数据上训练预测模型，
并根据测试集中测试数据的预测误差来判断其是否

异常。 典型的预测模型，如人工神经网络（ ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ
ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ， ＡＮＮ） 和支持向量回归 （ ｓｕｐｐｏｒｔ
ｖｅｃｔｏｒ ｒｅｇｒｅｓｓ，ＳＶＲ），被广泛地用来训练预测模型从

而实现故障检测［６］。 随着大数据的发展和计算能

力的提升，深度学习被广泛应用于故障检测。 循环

神经网络（ｒｅｃｕｒｒｅｎｔ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ，ＲＮＮ）引入带自

反馈的神经元，具备记忆功能，能够学习到数据间的

依赖关系，特别适合处理时序数据，广泛应用于故障

检测领域［７⁃９］。
基于自编码器（ａｕｔｏｅｎｃｏｄｅｒ，ＡＥ）的重构模型也

常用于故障检测领域。 ＡＥ 通过在正常数据上训练

无监督的深度学习模型，利用编码器对正常数据的

特征进行自动提取与编码，利用解码器对信号进行

重构。 当重构的数据和对应的输入数据的重构误差

小于某一阈值时，则可将对应的输入数据判断为故

障。 张怀峰等［１０］ 提出一种代表性特征自编码器

（ＲＦＡＥ）模型，实现对卫星电源系统的无监督异常

检测。 Ｓｈａｏ 等［１１］ 利用 ＳＡＥ 自动提取数据的特征，
并结合受限玻尔兹曼实现对马达的故障检测。 Ｓｕｎ
等［１２］利用稀疏自编码器对数据进行特征提取，然后

在提取到的特征上训练神经网络模型实现对发动机

的异常检测。 当前已有的基于自编码器的故障检测

方法大多利用自编码强大的无监督特征提取和降维

功能，结合其他有监督的机器学习算法实现对故障

的检测和诊断。
变分自编码器 ＶＡＥ 是由 Ｋｉｎｇｍａ 等［１３］ 在 ２０１３

年提出的一种模型，利用观察到的一组数据训练变

分编码器得到隐层空间的概率分布，然后利用变分

自编码器的解码部分，输出与输入数据概率分布一

致的数据。 与 ＡＥ 相比，ＶＡＥ 引入概率和贝叶斯推

断，不需要很强的假设，通过反向传播算法可以进行

快速的训练［１４］。 近年来，ＶＡＥ 被主要应用于数据

生成领域。 在异常检测中，Ｇｕｏ 等［１５］ 提出一种混合

高斯的 ＶＡＥ，可以学习到多元数据间的相互关系，
实现对多元数据的异常检测。

２　 改进的 ＶＡＥ 网络

２．１　 网络结构

ＶＡＥ 是一种生成模型，其基本思想是利用深度

神经网络来分别建模 ２ 个复杂的概率密度函数：后
验概率分布 ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ） 和条件概率分布 ｐθ（ｘ ｜ ｚ）。 产

生 ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ） 的神经网络称为推断网络，而产生 ｐθ（ｘ ｜
ｚ） 的网络称为生成网络。

航天器的测试数据属于时间序列，利用 ＬＳＴＭ
的记忆功能，将 ＬＳＴＭ 网络单元引入到 ＶＡＥ 网络

中，替换推断网络和生成网络中传统的神经单元，可
以学习到输入数据时间上的依赖性和相关性，有助

于在隐藏层提取出合适的特征，并实现对输入信号

的重构。 提出的改进的基于 ＬＳＴＭ 的 ＶＡＥ（ＬＳＴＭ⁃
ＡＶＥ）网络结构如图 １ 所示。 图 １ａ）为推断网络，
ｘｔ －Ｔ，ｘｔ －１ 和 ｘｔ 代表输入数据，ｅｔ 为 ＬＳＴＭ单元，ｚｔ 代表

隐层空间的变量。 图 １ｂ） 为生成网络，ｘ′ｔ －Ｔ，ｘ′ｔ －１ 和

ｘ′ｔ 代表输出的重构数据，ｄｔ 为 ＬＳＴＭ 单元。

１９
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图 １　 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 网络结构

ＬＳＴＭ⁃ＡＶＥ 推断网络目标是使产生的 ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）
尽可能地接近真实的后验 ｐθ（ ｚ ｜ ｘ）， 通常利用

Ｋｕｌｌｂａｃｋ⁃Ｌｅｉｂｌｅｒ 散度（ＤＫＬ） 散度来表示 ２ 个分布的

相似程度，则
ＤＫＬ（ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）‖ｐθ（ ｚ ｜ ｘ）） ＝

　 ∫ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）ｌｇ
ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）
ｐθ（ ｚ ｜ ｘ）

ｄｘ ＝

　 Ｅｚ ～ ｑϕ［ｌｇｑϕ（ ｚ ｜ ｘ） － ｌｇｐθ（ ｚ ｜ ｘ）］ （１）
　 　 由贝叶斯公式可得

ｐθ（ ｚ ｜ ｘ） ＝
ｐθ（ｘ ｜ ｚ）ｐ（ ｚ）

ｐ（ｘ）
（２）

　 　 将（２）式带入（１）式中可得

ＤＫＬ（ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）‖ｐθ（ ｚ ｜ ｘ）） ＝ Ｅｚ ～ ｑϕ［ｌｇｑϕ（ ｚ ｜ ｘ） －

　 ｌｇｐθ（ｘ ｜ ｚ） － ｌｇｐ（ ｚ）］ ＋ ｌｇｐ（ｘ） （３）
　 　 （３）式可以改写为

　 　 ｌｇｐ（ｘ） － ＤＫＬ（ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）‖ｐθ（ ｚ ｜ ｘ）） ＝
　 Ｅｚ ～ ｑϕ［ｌｇｐθ（ｘ ｜ ｚ）］ － ＤＫＬ（ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）‖ｐ（ ｚ）） （４）
　 　 由于 Ｋｕｌｌｂａｃｋ⁃Ｌｅｉｂｌｅｒ 散度的非负性，则有

ｌｇｐ（ｘ） ≥ ΔＥＬＢＯ（θ，ϕ）
式中 ΔＥＬＢＯ（θ，ϕ） ＝ Ｅｚ ～ ｑϕ［ｌｇｐθ（ｘ ｜ ｚ）］ －

　 ＤＫＬ（ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）‖ｐ（ ｚ）） （５）
　 　 ΔＥＬＢＯ 称为 ｌｇｐ（ｘ） 的证据下界，同时也是 ＶＡＥ
网络的损失函数（ｌｏｓｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎ）。 为了尽可能地重

构出输入数据，可以使 ΔＥＬＢＯ 尽可能大。 θ，ϕ 分别为

生成网络和推断网络的参数。 为了计算方便，通常

假设隐层变量 ｚ 服从标准高斯分布，即 ｐ（ ｚ） ＝ Ｎ（０，
Ｉ），ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ） 也服从高斯分布 Ｎ（μＩ，σ２

Ｉ Ｉ），其中 μＩ 和

σ２
Ｉ 是高斯分布的均值和方差，可以由 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 中

推断网络来拟合输出。 （５） 式中的Ｋｕｌｌｂａｃｋ⁃Ｌｅｉｂｌｅｒ
散度可由（６）式计算得到

ＤＫＬ（ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ）‖ｐ（ ｚ） ＝ １
２
［ｔｒ（σ２

Ｉ Ｉ） ＋

　 μＴ
Ｉ μＩ － ｋ － ｌｇ（ ｜ σ２

Ｉ Ｉ ｜ ）］ （６）
　 　 进一步假设条件概率 ｐθ（ ｚ ｜ ｘ） 也服从高斯分布

Ｎ（μＧ，σ２
ＧＩ），其中的 μＧ 和 σ２

Ｇ 由 ＶＡＥ 中的解码网络

输出，则最终的目标函数可以表示为

Ｌ（θ，ϕ，ｘ） ＝ － ΔＥＬＢＯ（θ，ϕ） ＝ － ‖ｘ － μＧ‖２ ＋

　 ＤＫＬ（Ｎ（μＩ，σ２
Ｉ Ｉ）‖Ｎ（０，Ｉ）） （７）

　 　 （７）式中等号右边第一项可以近似看作是输入

ｘ 的重构项，第二项为正则化项。
２．２　 ＶＡＥ 网络的训练算法

利用梯度下降法对 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 网络进行训练

时，一大难点是如何求解隐层变量 ｚ 关于参数 ϕ 的

导数。 本文采用再参数化方法来计算 ｚ 关于参数 ϕ
的导数。 由于 ｑϕ（ ｚ ｜ ｘ） 服从高斯分布 Ｎ（μＩ，
σ２

Ｉ Ｉ） ，则
ｚ ＝ μＩ ＋ σＩ☉ε （８）

　 　 其中 ε ～ Ｎ（０，Ｉ）。 这样 ｚ 和 μＩ，σ２
Ｉ 的关系就从

采用关系变为函数关系，就可以求得 ｚ 关于参数 ϕ
的导数。

ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 的训练过程如图 ２ 所示。 首先将测

试数据分为训练集和测试集，训练集仅包含正常数

据，在训练集中随机选取一部分数据作为验证集。
当验证集上的损失函数不再下降时采用早停策略停

止迭代。 然后，对于每一个输入数据 ｘ，在隐层空间

采集 Ｌ 个变量 ｚ 并计算损失函数。

图 ２　 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 网络训练过程

２９
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３　 故障检测方法

基于 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 的故障检测的基本思想是通

过推断网络中的 ＬＳＴＭ 实现对测试数据时间依赖性

的学习，从而建立一个低维的隐层空间。 在这个空

间中正常数据的特征分布和异常数据的特征分布存

在明显的差异，通过 ＬＳＴＭ 解码神经网络后，正常数

据的重构概率要远大于异常数据的重构概率。 通过

设置一个阈值门限 α，当输入数据通过 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ
后的重构概率小于 α 时，则认为对应的输入数据存

在故障。
基于 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 的故障检测如算法 １ 所示。 对

于测试集中每一个数据 ｘ（ ｉ），通过 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 的解

码网络后得到隐层空间分布的均值 μＩ［ ｉ］ 和方差

σＩ［ ｉ］。 然后从分布 Ｎ（μＩ［ ｉ］，σＩ［ ｉ］） 中采样 Ｌ 个样

本。 对于隐层空间样本 ｚ［ ｉ，ｌ］，表示输入数据 ｘ（ ｉ） 的

第 ｌ 个样本。 样本 ｚ［ ｉ，ｌ］ 经过解码网络后能到重构分

布的均值 μＧ［ ｉ，ｌ］ 和方差 σＧ［ ｉ，ｌ］，将 Ｌ 个样本按照

同样的方式通过解码网络后，计算 ｘ（ ｉ） 重构概率为

ＰＲ（ｘ（ ｉ））。 当重构概率小于阈值 α 时，则认为 ｘ（ ｉ） 为

故障点，反之，为正常点。
算法 １　 基于 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 的故障检测算法

输入：训练好的模型参数 θ，ϕ，重构概率阈值 α，测
试集 Ｘｔｅｓｔ ＝ ｛ｘ（１），ｘ（２），…，ｘ（Ｎｔｅｓｔ）｝
输出：故障序列集 Ｓ
ｆｏｒ ｉ ＝ １ ｔｏ Ｎｔｅｓｔ：

１） μ Ｉ［ ｉ］，σ Ｉ［ ｉ］ ＝ ｆϕ（ ｚ ｜ ｘ（ ｉ））；
２） 从 Ｚ ～ Ｎ（μ Ｉ［ ｉ］，σ Ｉ［ ｉ］） 中采样 Ｌ 个样本；
３） ｆｏｒ ｌ ＝ １ ｔｏ Ｌ

μＧ［ ｉ，ｌ］，σＧ［ ｉ，ｌ］ ＝ ｇθ（ｘ ｜ ｚ［ ｉ，ｌ］）
ｅｎｄ
４） 计算重构概率

ＰＲ（ｘ（ ｉ）） ＝ １
Ｌ
（∑

Ｌ

ｌ ＝ １
Ｎ（ｘ（ ｉ） ｜ μＧ［ ｉ，ｌ］，σＧ［ ｉ，ｌ］）

５） 如果 ＰＲ（ｘ（ ｉ）） ＜ α，则 ｘ（ ｉ） 为故障数据，对应

的 Ｓ［ ｉ］ ＝ ‘Ａｎｏｍａｌｏｕｓ’
６） 如果 ＰＲ（ｘ（ ｉ）） ≥ α，则 ｘ（ ｉ） 为正常数据，对应

的 Ｓ［ ｉ］ ＝ ‘Ｎｏｒｍａｌ’
ｅｎｄ

４　 实验结果分析

为了验证本算法的有效性，本文以某火箭电压

数据为对象进行实验。 首先将数据划分为训练集和

测试集，训练集中只包含正常的数据，测试集中既包

含正常数据也包含异常数据。 然后对数据进行缩放

归一化处理。 之后输入到 ＬＳＴＭ⁃ＡＶＥ 网络进行训

练，神经网络超参数如下表 １ 所示。
表 １　 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 主要超参数设置

序号 超参数名称 超参数取值

１ 批处理大小 ２００

２ 迭代次数 ３００

３ 输入数据维数 ３２

４ 隐层变量维数 ２

５ 优化器 ｒｍｓｐｒｏｐ

６ Ｄｒｏｐｏｕｔ ０．２

７ 重构概率阈值 α ０．８

训练过程中损失函数的变化情况如图所示 ３
所示。

图 ３　 训练过程中损失函数变化情况

模型训练好后，利用测试集对模型的故障检测

功能进行验证。 图 ４ 中实线为原始的输入数据，虚
线为经过 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 网络后重构出来的数据，从图

４ 中可知，重构数据很好的跟随了输入数据的变化

趋势。
图 ５ 和图 ６ 分别表示正常数据和故障数据的重

构概率值。 由于 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 网络模型以无监督的

３９
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方式学习正常数据的特征，因此，对于测试集中的正

常数据，其重构概率值就会接近于 １。 而对于故障

数据而言，由于其概率分布和正常数据的概率分布

不一致，通过 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 网络后，其重构概率偏小。
图 ６ 的重构概率最小值为 ０．６，小于设定阈值门限值

０．８，判定该数据为故障数据，从而实现故障检测。

图 ４　 ＬＳＴＭ⁃ＶＡＥ 重构效果　 　 　 　 图 ５　 正常数据的重构概率值　 　 　 　 图 ６　 故障数据的重构概率值

５　 结　 论

针对航天器测试数据数据量大、故障标签稀缺

导致故障检测困难的问题，本文提出了一种改进型

变分自编码器的无监督学习算法，能够实现对故障

的在线实时检测。 该算法利用 ＬＳＴＭ 网络提取测试

数据间的时间依赖性特征，并利用变分自编码来学

习多元测试数据间的特征，从而在隐层空间能够有

效地区分正常数据和异常数据。 实验结果表明，本
文的算法能够有效地对测试数据进行检测。
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摘　 要：随着计算机和电子信息技术的飞速发展，现代航天器有效载荷硬件平台计算和处理能力不

断提升，有效载荷功能主要依赖于软件实现。 目前航天器载荷的研制主要以硬件研制为主线，软件

研制嵌入到硬件研制流程中，所有硬件和软件功能调试测试完成后才装星发射。 这种研制方式研

制周期长，且每种载荷产品软、硬件平台均不相同，硬件和软件复用率低，开发效率不高。 为解决这

些问题，提出了软件定义载荷的解决思路，统筹多种载荷功能需求，提出了软件定义高速数据传输、
卫星测控、卫星通信、导航增强等多种载荷功能为一体的硬件架构和软件架构，支持在同一硬件平

台上实现不同载荷功能在轨动态切换，实现载荷硬件批产化，载荷功能软件化，满足载荷设备快速

集成和低成本要求。 这种方法可有效克服传统卫星研制模式的不足，适用于深空探测领域任务和

低成本短周期的微小卫星载荷制造领域。

关　 键　 词：卫星系统；有效载荷；软件定义；实时操作系统；模块化
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　 　 随着计算机和电子信息技术的飞速发展，航天

器有效载荷的硬件平台计算和处理能力不断提升，
有效载荷的功能主要依赖于软件实现。 据粗略统

计，一般单颗中型传输类遥感卫星上装载的各类软

件数量（包括 ＦＰＧＡ 配套的软件）已经接近 １００ 套，
代码总行数超过 ５０ 万行，而且软件数量和单个软件

规模逐年上涨的趋势。
航天器的研制目前主要以硬件平台研制为主线

进行开展，软件研制深度嵌入到硬件研制流程中。
软件与硬件相互制约，导致研制周期长、开发成本

高。 硬件平台以定制为主，通用性不强，扩展能力不

足，软件状态重用率偏低、开发效率低，成本高。 接

口复杂，各部组件和设备之间缺乏统一的协议标准。
虽然部分软件已经具备在轨维护的能力，但操作便

利性有待加强。
在工业和军事领域，软件无线电得到了广泛的

应用，并深刻地改变了传统的产品研制和使用模式。
近年来，信息产业和人工智能飞速发展，在低成本短

周期的商业航天快速发展的推动下，“软件定义”的
概念扩展至卫星制造领域，“软件定义卫星”，“软件

定义载荷”的概念呼之欲出。
文献［１⁃５］描述了卫星系统在多种场合下存在

功能重构需求，并给出了一些功能重构方法。 文献

［６］提出软件定义卫星是以天基操作平台和星载操

作环境为核心的开放式系统，可配备多种有效载荷、
可加载丰富的应用软件，能够实现动态功能重构，完
成不同的空间任务。 文献［６⁃７］介绍了当前国内外

上软件定义卫星的工程实践情况。
软件定义载荷是软件定义卫星的关键技术之

一，是软件无线电技术在卫星有效载荷领域的应用。
将载荷功能尽可能由软件实现，在统一的硬件平台

上通过加载不同的软件实现用户所需要的功能。 文

献［７］给出了软件定义卫星的基本特征是需求可定

义，硬件可重组，软件可重配，功能可重构。 这些特

征同样也适用于软件定义载荷。
本文第 １ 节结合多种载荷的功能，提出了软件

定义载荷的系统架构方案。 第 ２ 节论述了软件定义

载荷的相关关键技术；第 ３ 节描述了软件定义载荷

适合的应用领域。 第 ４ 节总结了软件定义载荷的内

涵和意义。
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１　 软件定义卫星载荷系统架构方案

卫星数传系统作为传输型遥感卫星的重要有效

载荷之一，包括信源编码、信道编码、存储、调制、发
射通道、天线及伺服控制等部分，构成了一个完整的

通信系统。 数传类载荷功能需求多样，用户可以选

择不同的压缩算法、编码算法、调制方式，下传速率

等。 本文以数传载荷作为研究对象和研究基础，通
过软件定义的思路，探讨将功能扩展至电子侦察、导
航增强和通信载荷的可行性。

卫星高速数据传输、数据中继、测控、通信、导
航、电子侦察本质上都属于通信范畴，物理模型上均

可统一抽象为图 １ 所示的形式，可分为基带处理、数
字信号处理、高速 ＡＤ ／ ＤＡ、射频通道（包括天线），
各部分主要性能参数如表 １ 所示。

表 １　 不同载荷功能及资源需求

卫星载荷 基带部分 数字信号处理部分 ＡＤ ／ ＤＡ 覆盖频段 模拟通道 ／ ＧＨｚ

对地数传
图像处理、压缩、纠错编码、帧
格式处理

ＱＰＳＫ、ＢＰＳＫ、８ＰＳＫ Ｃ、Ｋｕ、Ｋａ ８～３０

数据中继 数据编码译码、格式转换处理 ＱＰＳＫ、ＢＰＳＫ、８ＰＳＫ Ｃ、Ｋｕ、Ｋａ ８～２０

测控 遥控、遥测数据 ＢＰＳＫ、ＰＭ、ＣＷ Ｌ、Ｓ、Ｘ １～１０

小容量通信 语音或文本信息 ＣＭＤＡ、ＦＤＭＡ Ｃ、Ｋｕ、Ｋａ ８～３０

导航增强 位置、速度信息、报文信息 ＢＯＣ，ＢＰＳＫ Ｃ １０～１６

电子侦察
信号处理，特征提取、通信模

式识别，侦察目标识别

雷达脉冲

调制方式
Ｌ、Ｓ、Ｘ 、Ｃ、Ｋｕ、Ｋａ １～３０

图 １　 软件定义无线电框图

由表 １ 可以看出，基带部分和数字信号处理部

分均适合采用软件实现，ＡＤ ／ ＤＡ 和射频通道部分出

存在交集，因此只要硬件物理平台和射频通道的性

能和带宽足够高，就可以通过软件定义的方式在同

一卫星平台上实现不同的载荷功能。
根据软件定义载荷思路，硬件通用化，模块化，

采用实时操作系统实现软件与硬件解耦，将硬件平

台抽象为各类资源接口，供应用软件调用。 软件定

义载荷系统架构可分为 ３ 层：应用层、中间层和物理

层，如图 ２ 所示。
在应用层，主要支持高速数据传输与处理，在轨

智能图像识别与处理、智能测控、通信、导航增强、电
子侦察等载荷功能。 应用层主要与嵌入式实时操作

系统和硬件驱动及相关接口进行交换。 采用通用的

应用软件接口，通过操作系统或硬件驱动接口与物

理层进行数据交互。
中间层为嵌入式操作系统和硬件驱动接口，对

图 ２　 软件定义载荷系统架构框图

下负责硬件接口管理与数据驱动，对上支持应用层

各类载荷功能的实现与维护。
物理层为硬件平台，包括电源管理单元，通用 ／

综合处理单元，数据 ／信息处理单元，存储单元和天

线控制单元。
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２　 软件定义卫星载荷关键技术

２．１　 支持软件定义的通用可扩展硬件平台

通用可扩展硬件平台在设计时需考虑功能模块

化、硬件资源归一化。 对接口变化较小的功能模块

开展标准化设计，形成独立的标准功能模块。 对接

口和性能变化较大的功能模块，依据不同的功能划

分原则，将其分解为模块化的功能单元，再把功能单

元分类组合成功能子模块。 为便于功能和单板可扩

展，需选择合适的背板实现各功能单元的互联。 针

对机、电、热、ＥＭＣ、关键工艺等要素进行一体化设

计，同时需考虑不同模块之间的重组带来的影响。
各类工艺和模块设计便于批产及局部更新、升级、
修复。

基于以上考虑，设计的软件定义载荷硬件设计

平台方案如图 ３ 所示。 根据功能单元进行聚合分

类，包括电源管理单元、平台接口单元、高速载荷接

口单元、通用 ／综合处理器、信号 ／信息处理单元、存
储单元、高速宽带 ＡＤ ／ ＤＡ 单元、智能射频通道和高

速路由单元。 其中智能射频通道包括模拟通道和智

能天线。 每个功能单元可根据建立型谱进行独立研

制和更新换代，在具体应用中可根据需求进行选配。

图 ３　 软件定义载荷通用化可扩展硬件平台方案

１） 电源管理单元：接收来自卫星平台一次母线

电源，完成硬件平台各功能组件供电及加电控制功

能。 反馈系统内供电状态信息。 不同平台电源电压

可能不同，可根据＋１００ Ｖ，＋４２ Ｖ，＋２８ Ｖ 等母线电压

设计不同的电源管理模块。 对内和对外接口形式相

同，可插拔替换。
２） 平台接口单元：与卫星平台的总线接口和数

据接口，主要完成与卫星平台的通信功能。 通常卫

星平台总线接口有 １５５３Ｂ 总线、ＣＡＮ 总线、ＲＳ４２２、
ＲＳ４８５、ＳｐａｃｅＷｉｒｅ、ＬＶＤＳ 等接口。

３） 高速载荷接口单元：与高速载荷（如高分辨

率相机、雷达等）设备连接的接口，接收高速数据。
常用的接口有 ＬＶＤＳ、 ＴＬＫ２７１１、 ＴＬＫ３１１８、光纤等

接口。
４） 通用 ／综合处理器：通用处理器，也称综合处

理器，是整个软件定义载荷系统的综合调度和控制

的核心，核心部件为 ＣＰＵ，运行嵌入式操作系统和

应用软件。 完成整个系统控制信息流的调度和控制

算法的处理。 对整个系统的健康状态进行诊断，具
备自主管理功能。

５） 信号 ／信息处理单元：主要完成高速信号和

信息流的处理，包括高速数据传输与处理、测控数据

生成与处理、通信基带数据处理与转发、电子侦察基

带数据处理与分发等基带处理功能。
６） 存储单元：对数据进行在轨存储，可根据文

件号、时间日期、任务标识、地址控制等多种方式进

行数据记录、回放和擦除。 支持不同载荷功能任务

的数据检索和存储。
７） 高速宽带 ＡＤ ／ ＤＡ 单元：完成数字高频、中频

采用和处理，完成数字调制、解调。 高速宽带 ＡＤ ／
ＤＡ 与系统内模拟收发通道相连。

８） 智能伺服驱动单元：完成天线指向和跟踪控

制。 可根据轨道和任务要求自主进行天线指向规划

和伺服电机控制。
９） 高速路由单元：高速路由单元是整个系统的

高速信息流汇集分发的中心，主要完成数据路由、分
发、协议转换，编码解码等功能。
２．２　 系统功能在轨重构

系统功能在轨重构是软件定义载荷的核心技

术，是指载荷系统在轨工作期间，通过对硬件平台中

ＣＰＵ、ＤＳＰ 和 ＦＰＧＡ 等可编程器件装载的软件进行

全部或局部更新，使系统实现不同的载荷功能或功

能升级的操作。
功能重构可以是芯片级、单机级或系统级。 芯

片级重构是指对 ＣＰＵ、ＤＳＰ 或 ＦＰＧＡ 进行软件更新，
实现单芯片级功能升级和变更；单机级功能重构，是
指对单机内相关软件进行更新，实现单机级功能升

级或变更；系统级功能重构是指对系统内相关软件

进行更新，实现对系统功能升级或变更。
根据重构期间是否需要中止当前的任务，可分

为静态重构和动态重构。 静态重构是指停止当前执

行的应用程序任务进行程序代码更新的操作；动态

重构是指在当前执行的应用程序任务过程中完成程

８９



增刊 周渊，等：软件定义卫星有效载荷技术研究

序代码更新。
根据是否需要地面向在轨的载荷系统上注程序

代码数据，可分为预置型重构和上注型重构。 预置

型重构是指程序数据已经预先存储在星上的存储器

中，无需在轨上注程序数据，通过指令即可切换运行

程序实现不同的功能。 这种方式重构过程短、可靠

性高，适用于在地面已规划化载荷功能的场景；上注

型重构是指通过地面上注程序数据实现星上功能重

构。 这种方式使用灵活，但实现较为复杂，需考虑链

路稳定性等多种因素，耗时较长。
在软件定义载荷系统功能重构时，通常以预置

型重构为主，上注型重构为辅。 预置型重构可实可

通过程序控制切换。 上注型重构主要用于故障应急

处理、功能升级等场合。
为提高系统重构的便利性、可靠性和安全性。

需要考虑以下几个方面：
１） 统一地面和卫星平台上的上注接口协议，便

于对载荷系统进行功能重构。
２） 对于安全性要求较高的应用场合，需采取对

数据进行加密，以及对上注设备进行身份认证等

措施。
３） 为提高可靠性，载荷设备需支持最小系统的

安全模式、断点续传、上注区与预置程序区物理隔离

以及检错纠错等措施。
２．３　 嵌入式实时操作系统及中间件技术

从实现不同载荷功能本身而言，嵌入式实时操

作系统及中间件技术不是必需的。 然而软件定义载

荷既是多种技术的集合，更是一种开发方法，内在要

求具备快速开发和与硬件平台强隔离的特征。 因

此，需要引入嵌入式实时操作系统，可最大程度实现

应用软件与硬件平台隔离，便于软件开发。 引入中

间件技术，将基本功能、接口和底层协议抽象为一个

个构件，然后在构件基础上实现快速集成和开发。
因此，嵌入式实时操作系统和中间件技术是软件定

义载荷的关键技术。
在软件定义载荷系统中，不限定具体选择哪种

操作系统，开发者可根据自身具备的基础条件或需

要选择合适的操作系统。 选择原则除满足功能和接

口的基本需求外，还需考虑以下几个方面：
１） 支 持 可 移 植 操 作 系 统 接 口 （ ｐｏｒｔａｂｌｅ

ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ，ＰＯＳＩＸ）规范。 ＰＯＳＩＸ 标准

定义了操作系统应该为应用程序提供的接口标准，
便于应用软件在不同操作系统上移植，最大程度实

现源码级重用。
２） 支持分时分区。 不同载荷功能的应用程序

可通过不同的分区隔离，相互之间通过空间隔离保

护。 每个分区有自己独立的应用环境，可独立开发、
调试和维护升级。 各分区通过严格的时间片轮询，
逐个执行相应分区的功能。

３） 支持多核处理器。 卫星上载荷系统通常需

处理大量的高速数据，因此需选择多核处理器进行

并行计算，相应的操作系统也需支持多核。
２．４　 统一的接口和协议

软件定义载荷需在统一的接口和协议框架下进

行开发，接口主要分为 ３ 类，与卫星平台接口、与其

他载荷接口以及载荷内部接口。
１） 与卫星平台接口主要有能源接口和控制总

线接口。 这两类接口参见图 ３ 所示的电源接口单元

和平台接口单元。
２） 与其他载荷接口，主要是与前端的相机或其

他传感器接口，推荐选择高速串行接口，如 ＧＴＸ 接

口。 ＧＴＸ 支持速率高，支持射频接口和射频电缆传

输，占用空间小。
３） 载荷内部接口，用于各功能单元的互联互

通。 数据接口采用 ＶＰＸ 结构和采用高速串行 ＧＴＸ
路由器相连，主要用于高速数据传输。 控制接口采

用 ＳｐａｃｅＷｉｒｅ 接口和 ＳｐａｃｅＷｉｒｅ 路由器形成控制网

络，如图 ４ 所示，主要用于指令和遥测数据传输。

图 ４　 ＳｐａｃｅＷｉｒｅ 控制总线网络

２．５　 智能射频通道技术

宽带射频通道技术是软件定义载荷的瓶颈技术

之一。 不同的应用对射频通道的要求各异，用作通

信模式时带宽为窄带，要求射频前端具备低噪声大

动态特性；用作侦察模式时带宽为宽频带且动态范

围尽可能大。 随着器件和射频技术的发展，目前可

实现带宽可软件定义，增益可软件定义，波束宽度和
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方向可软件定义。
高速 ＡＤ ／ ＤＡ 位于天线之后，进行射频直采，要

求器件采样频率足够高。 目前高速 ＤＡ 器件更新速

率可达 １２ ＧＳＰＳ， 高速 ＡＤ 采样速率也可达 １０
ＧＳＰＳ。 这为对于 Ｃ 频段以下射频功能集成提供了

可能。 可根据应用需求，通过软件设置具体带宽、通
道增益和调整通道匹配参数。 天线采用相控阵天

线，波束控制灵活，扫描速度快，且易于通过软件控

制和实现。

３　 软件定义卫星载荷的应用

软件定义载荷适用于具有多种类型的载荷，但
传输速率或通信速率较低的卫星，尤其是对系统集

成度高、重量要求苛刻、系统在轨可维护性要求高的

领域，软件定义载荷的思路与之非常契合。
比如深空探测任务中，往往会携带大量的科学

探测仪器，载荷仪器可分时使用，通信速率较低，但
要求系统可维护程度高，选择软件定义载荷的研制

思路和设计方法比较适合。
对于当前各种商业卫星星座部署，通常要求成

本低、周期短，软件定义载荷具有突出的成本优势和

维护升级优势，可以解决传统卫星研制周期长、成本

高的问题。

４　 结　 论

软件定义载荷是指在共用的硬件平台和传输通

道上，可通过软件定义的方式实现不同类型有效载

荷的功能， 实现同类型载荷不同的功能，即通过软

件定义的方式，实现载荷类型可重构，载荷功能可

重构。
软件定义载荷是软件定义无线电概念在卫星制

造领域的延伸，是软件定义卫星重要组成部分。 软

件定义载荷的思想可推动系统硬件平台产品化货架

化，载荷功能软件化，从而实现载荷系统的一体化和

集成化，实现研制生产的批产化。 软件定义载荷特

别适用于深空探测领域，可以最大程度共用硬件平

台，提高系统集成度，在相同的硬件平台实现不同载

荷的功能。
软件定义载荷作为一种工程方法，最终形态可

形成一种产品研制平台或产品生产线。 功能软件

化，系统内的功能尽可能通过软件实现。 硬件模块

化，根据需求进行扩展和升级。 软件构件化，按需集

成。 最大程度重用已开发的技术、模块和构件，节约

开发成本，提高研制效率。
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ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｐａｙｌｏａｄｓ ｍａｉｎｌｙ ｄｅｐｅｎｄ ｏｎ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ． Ａｔ ｐｒｅｓｅｎｔ， ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｐａｙｌｏａｄ
ｉｓ ｓｔｉｌｌ ｍａｉｎｌｙ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｈａｒｄｗａｒｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ． Ｔｈｅ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｉｓ ｅｍｂｅｄｄｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｈａｒｄｗａｒｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
ｐｒｏｃｅｓｓ． Ａｌｌ ｈａｒｄｗａｒｅ ａｎｄ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ａｒｅ ｄｅｂｕｇｇｅｄ ａｎｄ ｔｅｓｔｅｄ ｂｅｆｏｒｅ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｉｓ ｌａｕｎｃｈｅｄ． Ｔｈｉｓ ｋｉｎｄ ｏｆ
ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｍｏｄｅ ｉｓ ｌｏｎｇ ｐｅｒｉｏｄ， ｔｈｅ ｓｏｆｔｗａｒｅ ｓｔａｔｅ ｒｅｕｓｅ ｉｓ ｌｏｗ， ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｉｓ ｌｏｗ， ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ
ｐｒｏｔｏｃｏｌ ｉｓ ｎｏｔ ｕｎｉｆｏｒｍ， ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｎｏｔ ｃｏｎｄｕｃｔｉｖｅ ｔｏ ｂａｔｃｈ ｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ， ａｎｄ ｔｈｅ ｍａｉｎｔａｉｎａｂｉｌｉｔｙ ｏｎ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔ ｉｓ
ｉｎｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔ． Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅｓｅ ｐｒｏｂｌｅｍｓ， ａ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｆｏｒ ｓｏｆｔｗａｒｅ⁃ｄｅｆｉｎｅｄ ｐａｙｌｏａｄｓ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ， ａｎｄ ａ ｖａｒｉｅｔｙ ｏｆ
ｐａｙｌｏａｄ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ａｒｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ， Ｓｏｆｔｗａｒｅ⁃ｄｅｆｉｎｅｄ ｈｉｇｈ⁃ｓｐｅｅｄ ｄａｔａ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ， ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ＴＴ＆Ｃ，
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ， ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ ａｎｄ ｏｔｈｅｒ ｐａｙｌｏａｄ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ａｒｅ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｉｎｔｏ ｔｈｅ ｓａｍｅ ｈａｒｄｗａｒｅ
ｐｌａｔｆｏｒｍ， ａｎｄ ｔｈｅ ｈａｒｄｗａｒｅ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ａｎｄ ｓｏｆｔｗａｒｅ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ａｒｅ ｇｉｖｅｎ， ｔｈｅ ｏｎ⁃ｏｒｂｉｔ ｄｙｎａｍｉｃ ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ ｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐａｙｌｏａｄ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ｉｓ ｒｅａｌｉｚｅｄ． Ｔｈｅ ｐａｙｌｏａｄ ｈａｒｄｗａｒｅ ｉｓ ｍａｓｓ⁃ｐｒｏｄｕｃｅｄ， ａｎｄ ｔｈｅ ｌｏａｄ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ａｒｅ ｍａｉｎｌｙ
ｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄ ｔｈｒｏｕｇｈ ｓｏｆｔｗａｒｅ， ｗｈｉｃｈ ｍｅｅｔｓ ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｒａｐｉｄ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ａｎｄ ｌｏｗ ｃｏｓｔ ｏｆ
ｐａｙｌｏａｄ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ． Ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｏｖｅｒｃｏｍｅ ｔｈｅ ｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
ｍｏｄｅ， ａｎｄ ｉｓ ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙ ａｐｐｌｉｃａｂｌｅ ｔｏ ｔｈｅ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｄｅｅｐ ｓｐａｃｅ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｌｏｗ⁃ｃｏｓｔ ｓｈｏｒｔ⁃ｐｅｒｉｏｄ ｍｉｃｒｏ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｐａｙｌｏａｄ ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｙｓｔｅｍ； ｐａｙｌｏａｄ； ｓｏｆｔｗａｒｅ ｄｅｆｉｎｅｄ； ＲＴＯＳ； ｍｏｄｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ
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一种改进的星载 ＣＡＮ 总线时间同步方法

李国军， 苏晨光， 李志刚， 张东晨， 李子豪
（航天东方红卫星有限公司， 北京　 １０００９４）

摘　 要：提出了一种改进的星载 ＣＡＮ 总线时间同步方法，在不增加硬件的基础上将星内时间同步

精度提高至 １６０ μｓ，大幅提高了星内各单机的时间协同效率。 所提方法通过双向时间比对去除传

输过程时延，并通过平滑滤波消除总线不确定性误差，确保在受到干扰时不受影响。 在实验室进行

实测并长时间考核，２ 个 ＣＡＮ 总线节点的时间差小于 １６０ μｓ，证明该方法简单、有效、可行性高，具
备了型号应用的基础。

关　 键　 词： ＣＡＮ 总线； 时间同步；时间延迟；双向时间比对；平滑滤波

中图分类号：ＴＰ３３６　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０１０２⁃０５

　 　 时间同步对于卫星非常重要，一般要求星内各

系统之间时间同步在毫秒级。 为了实现星内系统级

的时间同步，目前有 ２ 种方法：ＣＡＮ 总线时间广播

同步法和硬秒脉冲时间同步法。
对于时间同步精度要求不高的小卫星系统，一

般采用文献［１］给出的总线数据同步方式进行星上

时间同步。 具体方式为星务中心计算机根据自身频

率源形成时间系统，并周期性地向总线广播星上时

间，各时间用户收到时间广播后，启动各自的定时器

对星务相邻 ２ 次时间广播的时间间隔进行细分，形
成各自的时间系统，总的延迟时间较大，约为 ２ ｍｓ，
因此文献［１］提出了利用 ＣＡＮ 总线控制器 ＳＪＡ１０００
提供的数据接收同步机制进行时间同步的方法，但
该方法仅适用于 ＣＡＮ 总线控制器 ＳＪＡ１０００，不能广

泛应用于所有场合。
对于时间同步精度要求较高的小卫星系统，一

般采用文献［２］给出的高精度时间系统进行星上时

间同步。 具体方式为 ＧＮＳＳ 接收机利用硬件秒脉冲

每秒向时间用户发送一个 １ ｍｓ 的低电平脉冲，并在

一定时间内（一般不超过 ５００ ｍｓ）向总线广播当前

的 ＵＴＣ 时刻。 各时间用户收到时间广播后，启动各

自的定时器对相邻 ２ 次秒脉冲的时间间隔进行细

分，形成各自的时间系统，总的延迟时间较小，约为

１０ μｓ。 但该方法需要整星设计秒脉冲发送和接收

电路，需要一定的硬件代价。
ＭＡＣＩＩ 等在文献［３］中提出了基于主从配置的

ＣＡＮ 总线时钟同步算法，该算法的最大优点在于可

以节省带宽资源，同步周期中时钟主节点只要发送

一条同步消息即可保证网络中所有节点的同步。
Ｊｅｎｇ 等在文献［４］中提出了一种基于主从配置的

ＣＡＮ 总线时钟同步算法，该算法可以看作是一种非

容错型的“后期协商”时钟同步算法。 文献［５⁃６］在
其基础上做出改进，提出了容错型的“后期协商”时
钟同步算法。 文献［７］针对“后期协商”算法出现的

问题，提出了一种基于 ＣＡＮ 总线的 “前期协商”
算法。

以上文献［３⁃７］均针对汽车用 ＣＡＮ 总线进行设

计，对于星载 ＣＡＮ 总线网络时间同步具有一定的借

鉴意义。
为了设计一种精度高、硬件简单的时间同步算

法，本文是从实际应用需求出发，设计了基于双向时

间对比的算法，在不增加硬件成本的基础上大幅提

升了时间同步精度。

１　 星载 ＣＡＮ 总线网络拓朴

星载 ＣＡＮ 总线网络一般采用主从式结构，如图

１ 所示。 星务主机作为主节点，对总线进行调度管
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理，从节点一般不主动发送数据。
星务主机每秒按照固定节拍发送遥测轮询，各

个从节点收到遥测轮询后向主机返回遥测数据。 随

后星务主机将所有遥测数据打包下传至地面站。

图 １　 星载 ＣＡＮ 总线网络拓扑

整星的时间系统维护主要由星务主机负责，因
此星务主机的时间准确性与稳定性至关重要。 一般

卫星均搭载 ＧＮＳＳ 接收机，定期接收导航星座的导

航信息及时间信息，星务主机通过 ＧＮＳＳ 校时的方

法将星务时间与 ＧＮＳＳ 时间进行同步。
星务主机统筹安排各个节点的时隙。 星务主机

以秒为周期，每秒的第 １ 个节拍先进行节点 １ 的时

间同步序列的发送和接收，接收到节点 １ 的数据返

回后，进行节点 ２ 的时间同步序列的发送和接收，直
至最后一个 ＣＡＮ 总线节点。 每个从节点均连续同

步 １０ 次，以 １０ 次的数据做平滑滤波后，将测量到的

时差发送给从节点，从节点根据主节点测量到的时

差数据进行时间修正。

２　 时间同步算法

２．１　 星务与下位机之间的双向时间比对算法

如图 ２ 所示，定义主从 ２ 个节点。 主节点为星

务主机，从节点为任一下位机。

图 ２　 星务与下位机之间双向时间比对算法示意图

以主从 ２ 个节点为例，说明双向时间比对算法

的原理。
首先，主节点在 Ｔ１ 发送时间信息至从节点；其

次，从节点在 Ｔ２ 收到主节点时间信息；再次，从节点

在 Ｔ３ 发出自身的时间信息；最后，主节点在 Ｔ４ 收到

从节点时间信息，并计算出主从时差，通过遥控指令

包返回给从节点，从节点进行时差校正。
其中 Ｔｄ１ 为主到从的传输延迟，Ｔｄ２ 为从到主的

传输延迟，Δｔ 为待求的主从时间差。
列公式如下：

Ｔ２ ＝ Ｔ１ ＋ Δｔ ＋ Ｔｄ１ （１）
Ｔ４ ＝ Ｔ３ － Δｔ ＋ Ｔｄ２ （２）

　 　 在没有其他干扰的情况下

Ｔｄ１ ＝ Ｔｄ２ （３）
　 　 因此，求得

Δｔ ＝ （（Ｔ２ － Ｔ１） － （Ｔ４ － Ｔ３）） ／ ２ （４）
Ｔｄ１ ＝ Ｔｄ２ ＝ （（Ｔ２ － Ｔ１） ＋ （Ｔ４ － Ｔ３）） ／ ２ （５）

　 　 在嵌入式系统中，从节点在中断中返回数据，处
理时间极短，因此可认定

Ｔ２ ＝ Ｔ３ （６）
　 　 从而可得出主从节点的时差为：

Δｔ ＝ Ｔ２ － （Ｔ１ ＋ Ｔ４） ／ ２ （７）
　 　 定义主节点时间小于从节点为负（如：主节点

１００ ｓ，从节点 ２００ ｓ，时差为－１００ ｓ），主节点时间大

于从节点为正（如：主节点 ２００ ｓ，从节点 １００ ｓ，时差

为＋１００ ｓ）。
２．２　 星务与 ＧＮＳＳ 接收机之间的双向时间比对

算法

由于 ＧＮＳＳ 接收机提供时间，星务主机接收时

间，而星务主机又是 ＣＡＮ 总线主节点，因此不能直

接套用星务与下位机之间的双向时间比对算法。

图 ３　 星务与 ＧＮＳＳ 之间双向时间比对算法示意图

与图 ２ 相比，图 ３ 给出了星务与 ＧＮＳＳ 之间双

向时间比对算法示意，二者的差异在于星务主机计

算出的时差应加到自身时间上而不是发给下位机。

３　 误差估计

根据算法原理进行误差分析如下：
１） 传输延迟不确定性

３０１



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

Ｔｄ１ ≠ Ｔｄ２，ＣＡＮ总线非点对点总线，如果有优先

级更高的设备抢占总线，则主从传输延迟不一样，带
来误差，因此可设计多次采样，首先有效剔除野值，
然后进行平滑滤波。 一般情况下经过平滑滤波后的

误差不大于 ０．５ ｍｓ。
２） 设备硬件延迟

主节点和从节点的发送和接受都有可能产生误

差。 主节点接收误差主要包括中断处理函数的响应

时间，一般情况下该误差不超过 １００ μｓ。 发送误差

主要为软件处理时间，一般情况下该误差不超过

１００ μｓ。 该项误差基本为固定值，可通过校零的方

式进行校正。 从节点的接收误差和发送误差一般也

不超过 ２００ μｓ。
因此，通过 ＣＡＮ 总线双向时间比对方法进行时

间同步的误差小于 １ ｍｓ。

４　 实测验证

为了验证以上算法，利用已有的电性产品进行

实测验证。
参与测试的产品包括星务主机和热控下位机。

星务主机作为 ＣＡＮ 总线主节点，热控下位机作为

ＣＡＮ 总线从节点。 星务主机和热控下位机均设置

测试点，使得星务主机和热控下位机均在每秒的起

始时刻输出秒脉冲，利用示波器测量二者的时差，该
时差即为 ＣＡＮ 总线时间同步后的时差。
４．１　 星务主机软件设计

星务主机软件设计流程如图 ４ 所示，星务主机

首先读取本地时间，然后马上发送给热控下位机，从
读时间到数据发出的延迟时间为固定值，可测试得

到，并在最终结果中减去。 收到热控下位机返回的

时间信息后计算出时差返回给热控下位机。
为了滤除可能存在的网络延迟，星务主机在计

算出时差后进行以下运算：
１） 累计计算 １０ 次

２） 去除最大值、最小值

３） 余下的数据取平均值

４） 得到热控下位机时差

４．２　 热控下位机软件设计

热控下位机软件设计流程如图 ５ 所示，热控下

位机收到星务主机发送的时间后，马上将本地时间

返回给星务主机，该时延也应测出并作为误差项装

订到热控下位机程序中进行误差修正。 热控下位机

收到星务主机发来的时差数据后进行时差修正。 在

整个过程中热控下位机被动接收星务主机轮询调

度，不需要主动发送数据。

图 ４　 星务主机软件流程图　 图 ５　 热控下位机软件流程图

４．３　 ＣＡＮ 总线通信协议设计

１） 星务主机发送时间信息 Ｔ１

表 １　 星务主机发送时间信息 Ｔ１ 数据格式

仲裁场、控制场 有效数据场

１ ２

ＩＤ１０～
ＩＤ３

ＩＤ２～ ＩＤ０，
ＲＴＲ，ＤＬＣ

４ＡＨ ０８Ｈ ８０Ｈ Ｗ０～Ｗ５ ＳＵＭ

有效数据区 Ｗ０ ～ Ｗ３ 为星时秒，Ｗ０ 为高字节

Ｗ３ 为低字节， Ｗ４ ～Ｗ５ 为星时毫秒，Ｗ４ 为高字节

Ｗ５ 为低字节。
２） 热控下位机发送自身时间 Ｔ２ 给星务
表 ２　 热控下位机发送自身时间 Ｔ２ 数据格式

仲裁场、控制场 有效数据场

１ ２
ＩＤ１０～
ＩＤ３

ＩＤ２～ ＩＤ０，
ＲＴＲ，ＤＬＣ

８ＡＨ ６８Ｈ ９０Ｈ Ｗ０～Ｗ５ ＳＵＭ
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　 　 有效数据区 Ｗ０～Ｗ３ 为热控下位机时间秒，Ｗ０
为高字节 Ｗ３ 为低字节， Ｗ４ ～Ｗ５ 为热控下位机时

间毫秒，Ｗ４ 为高字节 Ｗ５ 为低字节。
３） 星务发送时差数据 ΔＴ 给热控下位机

有效数据区 Ｗ０ ～ Ｗ３ 为时间秒差值，Ｗ０ 为高

字节 Ｗ３ 为低字节， Ｗ４ ～Ｗ５ 为时间毫秒差值，Ｗ４
为高字节 Ｗ５ 为低字节。

表 ３　 星务发送时差数据 ΔＴ 给热控管理板数据格式

仲裁场、控制场 有效数据场

１ ２

ＩＤ１０～
ＩＤ３

ＩＤ２～ ＩＤ０，
ＲＴＲ，ＤＬＣ

４ＡＨ ０８Ｈ Ａ０Ｈ Ｗ０～Ｗ５ ＳＵＭ

４．４　 测试结果

星务主机和热控下位机均在整秒时刻输出秒脉

冲，使用示波器观察最大的误差为 １５１ μｓ，最小的误

差约为 ７０ μｓ。
如图 ６ 所示，星务主机与热控下位的时差随时

间有一定的漂移，时间同步算法能够将这种漂移进

图 ６　 时间同步后的实测结果

行修正，保证卫星在轨连续稳定运行。

５　 结　 论

本文提出了一种星载 ＣＡＮ 总线时间同步方法，
使用该方法可将 ＣＡＮ 总线从节点与主节点的时间

同步到 １６０ μｓ 以内，可以保证各个从节点能够跟上

星务主机的时间。 利用该方法不需要硬件秒脉冲信

号，节省了上星的硬件成本，提高了卫星载重比。 从

实测结果来看，按照这种方法可以保证 ＣＡＮ 总线网

络的时间同步误差小于 １６０ μｓ。

参考文献：

［１］　 李志刚， 伍保峰． 基于 ＣＡＮ 总线的小卫星高精度时间同步方法［Ｃ］∥小卫星技术交流会， 北京， ２０１１： １１０⁃１１４
ＬＩ Ｚｈｉｇａｎｇ， ＷＵ Ｂａｏｆｅｎｇ． Ｈｉｇｈ Ｐｒｅｃｅｓｉｏｎ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｎｇ Ｍｅｔｈｏｄ Ｂａｓｅｄ ｏｎ ＣＡＮ Ｄａｔａ Ｂｕｓ ｉｎ Ｓｍａｌｌ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ ［ Ｃ］ ∥Ｓｍａｌｌ
Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ， Ｂｅｉｊｉｎｇ， ２０１１： １１０⁃１１４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 元勇， 王文平， 潘腾． ＨＸＭＴ 卫星时间同步系统设计［Ｊ］． 计算机测量与控制， ２０１８， ２６（１０）：１６０⁃１６４
ＹＵＡＮ Ｙｏｎｇ， ＷＡＮＧ Ｗｅｎｐｉｎｇ， ＰＡＮ Ｔｅｎｇ． Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ｔｉｍｅ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ Ｈａｒｄ Ｘ⁃Ｒａｙ Ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ［Ｊ］．
Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ＆ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２０１８， ２６（１０）： １６０⁃１６４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 ＭＡＣＩＩ Ｄ， ＦＯＮＴＡＮＥＬＬＩ Ｄ， ＰＥＴＲＩ Ｄ． Ａ Ｍａｓｔｅｒ⁃Ｓｌａｖｅ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ｅｎｈａｎｃｅｄ Ｓｅｒｖｏ ｃｌｏｃｋ Ｄｅｓｉｇｎ［Ｃ］∥
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ ＩＥＥＥ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ Ｃｌｏｃｋ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ， Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ Ｂｒｅｓｃｉａ， ２００９：
９５⁃１０１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］ 　 ＪＥＮＧ Ｈｏｎｇｃｈｅｎ， ＬＩＮＤＳＥＹ Ｗ Ｃ． Ｍｕｔｕａｌ Ｃｌｏｃｋ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ ｉｎ Ｇｌｏｂａｌ Ｄｉｇｉｔａｌ Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ［ Ｊ］． Ｍｏｂｉｌｅ
Ｔｅｃｈｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｈｕｍａｎ Ｒａｃｅ， １９９６， ２（４）： １２４４⁃１１４８

［５］　 ＶＥＲＩＳＳＩＭＯ Ｐ， ＲＯＤＲＩＧＵＥＳ Ｌ． Ａ Ｐｏｓｔｅｒｉｏｒｉ Ａｇｒｅｅｍｅｎｔ ｆｏｒ Ｆａｕｌｔ⁃Ｔｏｌｅｒａｎｔ Ｃｌｏｃｋ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ ｏｎ Ｂｒｏａｄｃａｓｔ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［ Ｊ］．
Ｆａｕｌｔ⁃Ｔｏｌｅｒａｎｔ Ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ， １９９２， ２０（２）： ５２７⁃５３６

［６］　 ＣＯＵＶＥＴ Ｄ， ＦＬＯＲＩＮ Ｇ， ＮＡＴＫＩＮ Ｓ． Ａ Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ Ｃｌｏｃｋ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒ Ａｎｉｓｏｔｒｏｐｉｃ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［ Ｊ］． Ｒｅｌｉａｂｌｅ
Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ Ｓｙｓｔｅｍ， １９９１， ２０（１０）： ４２⁃５１

［７］　 张利， 李县军， 王跃飞． 汽车 ＣＡＮ 网络时钟同步方法研究［Ｊ］． 电子测量与仪器学报， ２０１１， ２５（２）： １４７⁃１５２
ＺＨＡＮＧ Ｌｉ， ＬＩ Ｘｉａｎｊｕｎ， ＷＡＮＧ Ｙｕｅｆｅｉ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ｃｌｏｃｋ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃａｒ ＣＡＮ Ｎｅｔｗｏｒｋ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ
Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ａｎｄ Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ， ２０１１， ２５（２）： １４７⁃１５２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

５０１



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

Ａｎ Ｅｎｈａｎｃｅｄ Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ｏｎｂｏａｒｄ ＣＡＮ Ｄａｔａ Ｂｕｓ

ＬＩ Ｇｕｏｊｕｎ１， ＳＵ Ｃｈｅｎｇｕａｎｇ１， ＬＩ Ｚｈｉｇａｎｇ１， ＺＨＡＮＧ Ｄｏｎｇｃｈｅｎ１， ＬＩ Ｚｉｈａｏ１

（ＤＦＨ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｃｏ， ＬＴＤ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００９４， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａｎ Ｅｎｈａｎｃｅｄ ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｆｏｒ ｏｎｂｏａｒｄ ＣＡＮ ｄａｔａ Ｂｕｓ． Ｔｉｍｅ
ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ ｉｓ ｕｓｕａｌｌｙ ｕｓｅｄ ｔｏ ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅ ｏｎｂｏａｒｄ ＯＢＤＨ ａｎｄ ｏｔｈｅｒ ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ． Ａｄｏｐｔｉｎｇ ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｐｒｏｐｏｓｅｄ
ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ｗｅ ｃａｎ ｉｍｐｒｏｖｅ ｏｎｂｏａｒｄ ｔｉｍｅ ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｔｏ １６０ ｕｓ ｗｉｔｈｏｕｔ ａｎｙ ｈａｒｄｗａｒｅ． Ｂｙ ｔｗｏ ｗａｙ
ｔｉｍｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ， ｔｈｅ ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ｅｌｉｍｉｎａｔｅｄ． Ｕｓｉｎｇ ｓｍｏｏｔｈｉｎｇ ｆｉｌｔｅｒ， ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ｅｒｒｏｒ ｉｎ ｄａｔａ ｂｕｓ ｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎ
ｉｓ ｅｌｉｍｉｎａｔｅｄ． Ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｔｅｓｔｅｄ ｆｏｒ ｍｏｒｅ ｔｈａｎ １０ ｈｏｕｒｓ， １６０ ｕｓ ｉｓ ｇｕａｒａｎｔｅｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ＣＡＮ ｄａｔａ ｂｕｓ； ｔｉｍｅ ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎ； ｔｉｍｅ ｄｅｌａｙ； ｔｗｏ ｗａｙ ｔｉｍｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ

６０１



２０２０ 年

第 ３８ 卷

１２ 月

增刊

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｄｅｃ．
Ｖｏｌ．３８

２０２０
Ｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔ

收稿日期：２０２０⁃０９⁃０１
作者简介：谭维凤（１９８４—），女，航天东方红卫星有限公司工程师，主要从事小卫星测控及高速数传研究。

采用 ｅＭＭＣ 的新型小卫星大容量存储技术研究

谭维凤１， 王淦１， 窦骄１， 崔耀中２

（１．航天东方红卫星有限公司， 北京　 １０００９４； ２．中国空间技术研究院西安分院， 陕西 西安　 ７１００００）

摘　 要：为了满足小卫星对星载存储器大容量、低成本、高集成度的需求，以目前主流存储芯片为研

究对象。 从管理方式、读写效率、可移植性等方面进行分析，提出用具备自主管理坏块、错误监测与

纠正能力的内嵌式多媒体存储卡来代替目前常用的闪存阵列的方案。 针对星载设备的应用模式及

空间环境特点，结合内嵌式多媒体存储卡芯片特点及星载存储器使用模式，研究星载存储的容错保

护技术。 在此基础上给出基于内嵌式多媒体存储卡芯片的星载大容量存储器实现途径，设计结果

表明所提方案是一种适用于小卫星星载平台的低成本、可容错保护、高吞吐率的新型存储方案。

关　 键　 词：小卫星；星载存储器；内嵌式多媒体存储卡；容错保护；高吞吐率

中图分类号：ＴＮ９２７　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０１０７⁃０６

　 　 随着空间探测技术的不断发展，小卫星有效载

荷的探测能力不断提高，对星上存储容量的需求也

越来越大。 目前卫星大容量存储普遍采用 ＮＡＮＤ
闪存（ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ）存储单元，通过多片并行组成存

储阵列的方式应对数据存储容量需求。 但是 ＮＡＮＤ
Ｆｌａｓｈ 由于其结构及工艺问题在使用中容易产生坏

块和位翻转［１］，随着并行的芯片数量不断增大，并
行阵列的管理、纠错算法的开发以及不同厂家芯片

接口各异增大了设备的开发成本和时间周期。
内嵌式多媒体存储卡 （ ｅｍｂｅｄｄｅｄ ｍｕｌｔｉ ｍｅｄｉａ

ｃａｒｄ，ｅＭＭＣ）芯片的出现解决了 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 的开发

缺陷，其能够自主完成坏块管理、错误校验、擦写均

衡等操作，同时对外采用统一的接口和标准的规范，
便于产品的二次开发，具有兼容性好、容易升级等优

势，目前广泛应用于手机、相机等各类消费电子产品

中。 星载设备与地面设备不同，其面临复杂的空间

辐射环境且具有不可维修的特性，而目前的 ｅＭＭＣ
器件主要是商业级和工业级，相对于宇航器件更易

受到空间辐射影响，因此星载存储器的容错保护设

计也是其在小卫星平台应用的一个重要研究方向。
本文针对目前小卫星存储器的不足，提出将高

集成度的 ｅＭＭＣ 器件应用于星载领域，结合星载应

用特点进行空间辐射容错保护设计。 研究 ｅＭＭＣ

的标准协议利用高速传输模式 （ ｈｉｇｈ ｓｐｅｅｄ ４００，
ＨＳ４００），实现存储数据的高吞吐率。 在此基础上，
采用基于 ＦＰＧＡ 作为主控制器，设计实现一种基于

ｅＭＭＣ 存储阵列的星载大容量存储器。 由于具有低

成本、集成度高、读写速率高、抗辐照能力强的特点，
可以预见，基于 ｅＭＭＣ 芯片的大容量存储技术是未

来小卫星星载存储设备发展及应用的趋势。

１　 星载存储技术

由于地面站选址的限制，高分辨率对地观测光

学或 ＳＡＲ 卫星在境外观测到的数据只能存储在星

载存储设备上，卫星过境时再将数据回放，因此需要

星载存储设备。
闪存芯片由于具有高集成度、高吞吐率、低功

耗、非易失的特点是目前国内外主流的半导体存储

器件。 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 与 ＮＯＲ Ｆｌａｓｈ 是 ２ 种主流的半

导体存储技术。 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 具有更小的存储单元

尺寸、更大的单片容量和更低的单位比特成本，能够

实现更快的写入和擦除速度。 但是 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 的

操作与管理难度较大，为保证其性能与可靠性，尤其

是保证其在空间环境下的正常工作，需要采用一些

关键的操作管理技术，包括：坏块管理、纠错编 ／解
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码、吞吐性能提升与文件管理等［１］。
同时由于 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 单片容量有限，对于大容

量高速率的应用需求需要多片并行处理，随着星载

大容量固存对容量和数据吞吐率需求的快速提高，
并行的片数达到 ２０ 余片，这对于体积重量功耗受限

的小卫星应用平台来说是极大的限制。 而且 ＮＡＮＤ
Ｆｌａｓｈ 芯片没有自主管理能力，没有统一协议的数十

片 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 芯片并行协同管理对星载大容量存

储器的开发造成了巨大的困难。
值得说明的是，目前普遍使用的高速数传设备

由于大容量存储需要并行使用多片 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 芯

片，对于超大容量有时需要多达 ２０ 片，大量占用布

板尺寸，这就造成了传统的高速数传设备需要区分

出存储板、压缩板、基带板、电源板等多板卡的情况，
造成目前设备集成度不高的缺陷。

２　 ｅＭＭＣ 及其协议

ｅＭＭＣ 芯片是一种新型的存储芯片，是为了解

决传统闪存芯片兼容性差、操作复杂度高、管理难度

大的缺点由联合电子设备工程委员会（ ｊｏｉｎｔ ｅｌｅｃｔｒｏｎ
ｄｅｖｉｃｅ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＪＥＤＥＣ）组织的推动下制定的嵌

入式存储设备的标准规范。 图 １ 给出了 ｅＭＭＣ 器件

结构框图。 其明显的优势在于将 ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 和主

控芯片封装成一个微型芯片，对内自主完成内存管

理，对外提供标准的接口。 用户不需要处理复杂的

ＮＡＮＤ Ｆｌａｓｈ 兼容性及纠错机制、平均擦写存储区块

技术、坏块管理、掉电保护等复杂的闪存管理技术。

图 １　 ｅＭＭＣ 器件结构框图

２０１３ 年 ９ 月，ＪＥＤＥＣ 组织推出了 ｅＭＭＣ ５．０ 协

议，该标准提出了最新的 ＨＳ４００ 工作模式， 在

２００ ＭＨｚ的时钟下加入了双倍速率同步（ｄｏｕｂｌｅ ｄａｔａ
Ｒａｔｅ，ＤＤＲ）模式，理论峰值达到 ４００ ＭＢ ／ ｓ。 ２０１５ 年

２ 月，ｅＭＭＣ 已经更新到了最新的 ５．１ 版本，在系统

管理、内部寄存器数值等方面进行了工程化的优化，
具有更高的性能与可靠性。

所有 ｅＭＭＣ 芯片都需要符合标准的协议，其接

口信号定义如表 １ 所示。 因此其对外的信号接口及

定义不随生产厂家以及芯片型号、芯片容量的不同

而变化，具有较强的规范性和可移植性。
表 １　 ｅＭＭＣ 芯片接口总线及定义

信号 Ｉ ／ Ｏ 定义

Ｄ［７：０］ Ｉ ／ Ｏ 数据总线，可配置 １ ／ ４ ／ ８ ｂｉｔｓ
ＣＭＤ Ｉ ／ Ｏ 命令 ／响应线

ＣＬＫ Ｉ 时钟线，为器件提供时钟

ＲＥＳＥＴ Ｉ 复位信号，用于硬件复位

ＤＳ Ｏ 数据锁存线，与芯片输出数据同步

ＶＣＣ 电源 内核电源电压

ＶＣＣＱ 电源 Ｉ ／ Ｏ 电源电压

表 ２ 中给出了 ｅＭＭＣ 芯片在不同模式下的数据

吞吐率，可以看出在 ｅＭＭＣ ５． ０ 及 ５． １ 协议中的

ＨＳ４００ 工作模式，数据位宽 ８ 位，传输方式双边沿传

输，最高时钟频率可达 ２００ ＭＨｚ，理论传输峰值可达

４００ ＭＢ ／ ｓ，满足目前大部分星载海量数据存取速度

需求。
表 ２　 ｅＭＭＣ 的读写速度

速度模式
数据位

宽 ／位
时钟频率 ／

ＭＨｚ
传输带宽 ／
（ＭＢ·ｓ－１）

ＭＭＣ １ ／ ４ ／ ８ ０～２６ ２６
高速 ＳＤＲ １ ／ ４ ／ ８ ０～５２ ５２
高速 ＤＤＲ ４ ／ ８ ０～５２ １０４
ＨＳ２００ ４ ／ ８ ０～２００ ２００
ＨＳ４００ ８ ０～２００ ４００

３　 基于 ｅＭＭＣ 的星载存储器设计

综上所述，基于 ｅＭＭＣ 的高集成度和易于开发

管理的优势以及对传统星载存储器的升级备用，本
文提出一种基于 ｅＭＭＣ 的新型适用于小卫星平台

的大容量存储方案，具备如下功能：
·数据源接口速率不低于 １Ｇｂ ／ ｓ；
·存储器容量不小于 ４ Ｔｂ；
·采用 ＳＡＭＳＵＮＧ 公司 ＭＴＦＣ６４ＧＡＫＡＥＥＹ⁃３Ｍ

ＷＴ 芯片 ４ 片组成 ｅＭＭＣ 阵列作为存储单元，多片

并行；
·具备 ＤＤＲ３ 高速缓存模块；
·星载控制器采用 ＦＰＧＡ，具备容错保护能力。

８０１
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３．１　 硬件构成

系统选用三星公司的 ＭＴＦＣ６４ＧＡＫＡＥＥＹ⁃３Ｍ
ＷＴ 作为存储芯片，容量为 ５１２ ＧＢ，芯片符合 ｅＭＭＣ
５．１ 标准，最高支持 ＨＳ４００ 速度模式。 ｅＭＭＣ 存储

模块采用 ４ 片组成阵列，主备独立，各个芯片共用时

钟线、复位线、电源线，数据线、命令线独立并行连接

至 ＦＰＧＡ，互不影响。 总容量达到 ５１２ ＧＢ × ２ × ８ ＝
４ Ｔｂ，在 ＨＳ４００ 模式下， 理论数据写入峰 值 为

４００ ＭＢ ／ ｓ×４＝ １ ２００ ＭＢ ／ ｓ。 主处理器选用赛灵思公

司的 Ｖｉｒｔｅｘ⁃７ 系列产品，该芯片有对应的国产器件

可替代。 同时，外挂 ＤＤＲ３ 芯片用作高速有效数据

的缓存，提高数据的处理灵活性。

图 ２　 基于 ｅＭＭＣ 的星载存储器框图

３．２　 基于 ＦＰＧＡ 的控制器设计

ｅＭＭＣ 阵列逻辑设计是 ＦＰＧＡ 控制器的核心，
这里按功能模块划分为初始化模块、传输控制模块、
命令接口模块、阵列同步处理模块以及 ｅＭＭＣ 读写

控制模块。

图 ３　 ＦＰＧＡ 控制器框图

３．２．１　 模块设计

初始化模块完成 ｅＭＭＣ 设备的上电识别、地址

分配与总线测试功能以及系统工作模式配置。 初始

化模块在 ｅＭＭＣ 设备上电后首先完成初始化为设

备分 配 设 备 相 对 地 址 （ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｄｅｖｉｃｅ ａｄｄｒｅｓｓ，
ＲＣＡ），完成校验后配置总线速度到 ＨＳ４００ 模式。
需要 注 意 的 是， 在 初 始 化 操 作 中 使 用 命 令 线

（ｃｏｍａｎｄ ｌｉｎｅ，ＣＭＤ 线）完成芯片与主机的交互，配
置的时钟频率为 ０～４００ ＫＨｚ，切换到 ＨＳ４００ 模式后

工作时钟需要切换到 ２００ ＭＨｚ。 初始化及模式切换

的流程如图 ４ 所示。

图 ４　 初始化流程图

传输控制模块接收到初始化完成信号后，便可

以开始数据传输操作了。 传输控制模块主要功能便

是根据系统要求进行数据的写入、读取以及擦除操

作。 数据传输模块完成数据的写入和读取，系统的

设计基于 ＨＳ４００ 工作模式，数据位宽为 ８ 位，数据

块大小为 ５１２ Ｂｙｔｅｓ，采用 ＤＤＲ 方式在时钟上升沿和

下降沿都进行数据传输。 字节的高位到低位依次通

过数据线传输。 在数据块后边附带 ２ 个 ＣＲＣｌ６ 校

验，上升沿校验上升沿数据，下降沿校下降沿数据。
命令接口模块主要完成命令和串并转换。 将

４８ ｂｉｔｓ 并行命令转换为串行命令发送到 ｅＭＭＣ 设

备。 同时将 ｅＭＭＣ 设备返回的串行响应转换为并

行响应数据，然后将响应传输给初始化模块或传输

控制模块。
３．２．２　 阵列同步设计

多片 ｅＭＭＣ 的并行存储阵列读取数据时，由于
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各芯片响应的时延不同，因此需要缓存对数据进行

同步操作。 在数据量大时，可以采用外部 ＤＤＲ３ 作

为缓存。

图 ５　 阵列同步逻辑设计

如图 ５ 所示，本设计中采用 ＦＰＧＡ 内部的 ＦＩＦＯ
作为缓存，根据 ｅＭＭＣ ５． １ 规范将其配置为深度

２５６，宽度 １６ ｂｉｔｓ 的数据块。 在数据写入过程中，判
断 ＦＩＦＯ 的写满信号，当例化的所有 ＦＩＦＯ 都未写满

时开始向 ＦＩＦＯ 中同步写入数据，当所有 ＦＩＦＯ 中数

据为 ５１２ 字节则从 ＦＩＦＯ 中读取数据写入 ｅＭＭＣ 中。
读取数据的过程也是相似的，通过判断读空信号在

所有 ＦＩＦＯ 中均有数据时同时给出读使能同步读出

数据，否则任何一块 ＦＩＦＯ 读空则不能使能所有

ＦＩＦＯ。

４　 星载容错保护设计

由于 ｅＭＭＣ 器件内部设计了错误检查和纠正

（ｅｒｒｏｒ ｃｏｒｒｅｃｔｉｎｇ ｃｏｄｅ，ＥＣＣ）机制，能在一定程度上

保证存储芯片内部数据的可靠性，而目前常规使用

的控制器为 ＳＲＡＭ 型 ＦＰＧＡ，其作为可编程器件，对
空间辐射效应敏感，因此，需要对 ＦＰＧＡ 设计的控制

器进行容错加固设计。
４．１　 单粒子翻转容错设计

根据前面基于 ＦＰＧＡ 控制器的功能设计，主要

包括芯片初始化、数据读写控制、命令接口、芯片阵

列同步控制以及异步数据读写 ＦＩＦＯ 控制等功能，
根据其逻辑资源特点分为 ＲＡＭ 类及状态机两

大类。
对于 ＲＡＭ 类资源，在写入数据和读取数据过

程中当发生单粒子翻转效应时，将导致一位或多位

数据翻转，从而造成数据异常。 因此在星载环境下

需要对其进行容错处理。

根据控制器的功能模块划分，在 ＲＡＭ 资源的

利用中以下重点信号需要进行防错设计，以保障数

据的正确性。
表 ３　 需防错设计信号列表

信号名称 所属模块 功能 位宽 ／ ｂｉｔ

写入数据块 阵列同步
缓存待写入数据

阵列同步
１６

读取数据块 阵列同步
缓存已读出

数据阵列同步
１６

数据地址

映射读地址

写控制

读控制

读取数据的

芯片物理地址
３２

写地址 写控制
写入数据的芯片

物理地址
３２

对上述信号采用信息冗余技术（ＥＤＡＣ）完成数

据的检错及纠错。 在数据传输前进行编码，添加冗

余信息，在数据传输完成后进行解码，纠正数据传输

或者操作过程中造成的数据错误。 采用汉明码完成

对数据的检错纠错。

图 ６　 ＲＡＭ 的检错纠错设计

ｅＭＭＣ 接口控制逻辑中，存在多个状态机，如初

始化、数据读写控制等，可以通过三模冗余技术

（ｔｒｉｐｌｅ ｍｏｄｕｌａｒ ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ，ＴＭＲ）实现状态寄存器

进行容错保护设计，保证状态机工作的稳定性和可

靠性。
表 ４　 状态机三模冗余列表

信号名称 所属模块 功能 位宽 ／ ｂｉｔ

初始化状态 初始化

与芯片交互完成

初始化，将芯片驱

动到 ＨＳ４００ 模式

４

工作模式 传输控制

根据芯片反馈的

数据判断数据读

写是否成功

３

文件管理 传输控制
存储文件列表与

地址的映射关系
３２
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三模冗余通过对需要加固的单元或者模块进行

三备份设计，３ 份模块完全相同且同时工作，在模块

输出端增加表决器进行表决输出，有效地屏蔽一个

模块产生错误而对电路造成的影响，相当于通过扩

大电路面积减小单粒子翻转效应对电路的影响，从
而提升了模块的可靠性。

图 ７　 状态机的 ＴＭＲ 设计

在 ＦＰＧＡ 软件设计的基础上，硬件上采用目前

应用较多的配置刷新电路。 配置管理电路如图 ８ 所

示。 系统上电后控制芯片从外部存储芯片导入配置

文件到 ＦＰＧＡ，完成配置后回读比较 ＦＰＧＡ 帧地址

寄存器、状态寄存器以及配置锁存器中的数据，如果

相同则重复进行回读比较流程，否则对配置寄存器

重新设置，从外部存储芯片中重读执行配置数据写

入和刷新，保证对已发生的翻转进行纠正。

图 ８　 配置刷新框图

４．２　 单粒子闩锁保护设计

单粒子闩锁事件采取的措施是增加抗闩锁保护

电路，有效地检测和解除闩锁故障。 与单粒子翻转

（ｓｉｎｇｌｅ ｅｖｅｎｔ ｕｐｓｅｔｓ，ＳＥＵ）相比，单粒子闩锁（ｓｉｎｇｌｅ
ｅｖｅｎｔ ｌａｔｃｈ⁃ｕｐ，ＳＥＬ）是硬错误，将引起器件中产生大

电流，这个电流可能会高过器件典型操作电流几个

量级并在其内部产生相当高的温度，如果不及时进

行补救将会对器件甚至单机产生永久性的损害。
消除 ＳＥＬ 的办法主要是实时的监测电流，在大

电流发生后进行限流或者对设备进行自动关断和重

启电源进行自恢复。

图 ９　 单粒子闩锁防护框图

供电输出通过过流监测电路和开关控制电路后

判断为后端星载存储器相关部件供电。 当过流监测

电路判断过流，开关控制电路控制电路断开切换电

源输出，并保持切换电源的状态，此时自动恢复供电

电路开始计时，当延时到设计时间后自动恢复电路

给出恢复供电信号，系统恢复供电，单粒子闩锁故障

得以及时处置和解除。

５　 结　 论

本文探讨小卫星采用 ｅＭＭＣ 芯片作为星载大

容量存储设备的可行性，利用 ４ 片 ｅＭＭＣ 芯片实现

容量达到 ４ Ｔｂ，数据吞吐量大于 １ Ｇｂ ／ ｓ 的星载大容

量存储设备。 同时，在软件及硬件方案中开展了抗

空间辐射的安全性设计，设计结果表明该技术方案

具有高集成度、低成本、高数据吞吐率的优点，在要

求高效费比、产品快速开发的小卫星商业航天领域

会有更为广阔的应用空间。
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一种适应卫星网络的 ＤＴＮ 分组路由策略

毛一丁， 田洲， 赵雨， 孙汉汶， 徐伟琳， 赵毅
（中国空间技术研究院西安分院， 陕西 西安　 ７１０１００）

摘　 要：在空间延迟容忍网络（ＤＴＮ）中，由于卫星节点运行轨道的限制，造成节点运动并不具有典

型随机性。 节点间历史接触时间的长短和未来接触的概率往往存在正相关，并且根据卫星运行轨

道的异同，接触的可能也存在较大差异。 针对以上特点，结合现有 ＤＴＮ 路由算法的优势，设计了一

种基于历史信息统计的 ＤＴＮ 分组路由策略，通过将卫星节点按运行轨道分组，并结合历史接触时

长计算接触概率，以适应卫星网络节点运动场景，使接触概率预测更加准确，进而提高消息下一跳

选择的准确性。 仿真结果表明，该路由策略与现有路由算法相比，具有较低的缓存消耗，并有较高

的消息投递率和较优的投递时延。

关　 键　 词：延迟容忍网络（ＤＴＮ）；分组路由；接触概率
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　 　 由于卫星运动轨道、卫星所具备的星间链路数

量等因素限制，在由多颗卫星组成的空间自组织网

络中，卫星与卫星之间、卫星与地面站之间并不能保

证是长连通的，链路可能呈现出大时延、间断可用和

双向带宽不对称等特点。 这一系列特点使得空间自

组织网络中任意 ２ 个节点之间不一定时刻存在端到

端连接，不能满足 ＴＣＰ ／ ＩＰ 协议要求的通信基本条

件，从而使其满足延迟容忍网络 （ ｄｅｌａｙ ｔｏｌｅｒａｎｔ
ｎｅｔｗｏｒｋ，ＤＴＮ）的典型网络特征［１］。 ＤＴＮ 的延迟容

忍性主要体现在对消息的“存储－携带－转发”过

程［２］，将原本建立端到端连接并传输数据的方式，
转化为由多个中间节点转发的“跳到跳”的方式传

输［３］。 例如，对于一个由源节点 Ｓ、目的节点 Ｄ 和其

余若干个节点组成的典型 ＤＴＮ 中，假设其中所有节

点的运动都是随机的。 在 ｔ１ 时刻，源节点 Ｓ 需要向

目的节点 Ｄ 传递数据，但此时 Ｓ 到 Ｄ 不存在端到端

路径，因此 Ｓ 将数据传递给与自己存在连接关系

（接触）的节点 Ａ，但此时节点 Ａ 也不存在合适的传

递机会，于是将数据保存在自己的缓存中，并通过运

动等待传递机会的产生。 当 ｔ２ 时刻时，节点 Ａ 与节

点 Ｂ 接触，将数据传递给节点 Ｂ。 以此类推，经过多

轮节点运动和消息传递后，最终将消息传递给目的

节点 Ｄ，完成传输。
ＤＴＮ 中目前已有许多经典的路由算法。 例如，

Ｅｐｉｄｅｍｉｃ 算法采用泛洪机制，当 ２ 个节点相遇时，他
们会相互传递对方不携带的数据［４］；ＰＲｏＰＨＥＴ 算法

会统计历史连接概率，当节点接触时，通过比较历史

概率信息而确定路由［５］；Ｓｐｒａｙ ａｎｄ ｗａｉｔ 算法会控制

网络中消息的副本数量，以避免过度泛洪造成的网

络拥塞［６］；另外还有 ＦｉｒｓｔＣｏｎｔａｃｔ、Ｅａｒｌｉｅｓｔ⁃Ｄｅｌｉｖｅｒｙ 等

算法，在网络中没有消息副本产生，但同时投递成功

率也较低［７］。 对于空间延迟容忍网络，卫星节点往

往并不是漫无目的随机运动的，每颗卫星都有他们

相对固定的运动轨迹，甚至经常存在几颗卫星运动

于同一轨道的不同位置且相互间相对位置固定。 这

一行为特征造成了空间卫星延迟容忍网络与传统

ＤＴＮ 具有明显差异：由于运动轨道的限制，网络中

任意 ２ 个节点可能长期连通，也可能永无接触机

会［８］。 传统的 ＤＴＮ 路由协议虽能兼容这一差异，但
在路由设计和选择上并没有利用这一特点进行增强

设计。
本文对空间延迟容忍网络中节点运动具有规律

性这一特点加以利用，在 ＰＲｏＰＨＥＴ 算法历史连接

概率思想的基础上，通过统计节点间历史连接时长
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对节点历史连接计算方式进行修正，以获得更加准

确的传递概率信息，实现在低资源消耗前提下提高

投递率的目的。

１　 相关工作

ＰＲｏＰＨＥＴ 是由 Ｌｉｎｄｇｒｅｎ 等提出的一种基于历

史连接信息的概率路由，其主要思想是通过历史连

接的统计计算接触概率，并将消息传输到接触概率

更大的节点。 这一路由算法避免了泛洪路由对消息

的盲目复制，通过合理控制网络中消息副本数量，实
现路由性能提高的同时降低网络拥塞发生的可能。

定义 Ｐ（Ａ，Ｂ） ∈ （０，１］ 为节点 Ａ与节点 Ｂ 的接

触概率，ＰＲｏＰＨＥＴ 通过以下（１） ～ （３）式对接触概

率进行更新。
当 ２ 个节点接触时，通过（１）式进行概率更新，

以提升两节点的接触概率。
Ｐ（Ａ，Ｂ） ＝ Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ ＋ （１ － Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ） × Ｐ ｉｎｉｔ

（１）
式中， Ｐ ｉｎｉｔ ∈ （０，１］ 是一个初始化常数，表示起始状

态的默认概率。
若节点 Ａ 和 Ｂ 经过一段时间后没有接触，则他

们之间的接触概率以（２）式的方式进行衰减。
Ｐ（Ａ，Ｂ） ＝ Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ × γｋ （２）

式中： γ是衰减系数，表示概率衰减的快慢程度；ｋ表
示从上次接触到本次接触的时间间隔。

接触概率在节点之间具有传递性。 ２ 个不接触

节点之间的接触概率可通过一个相互之间都接触的

节点进行传递和提升，如（３） 式所示。 其中 β 是传

递因子。
Ｐ（Ａ，Ｂ） ＝ Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ ＋ （１ － Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ） ×
　 Ｐ（Ａ，Ｃ） × Ｐ（Ｂ，Ｃ） × β （３）

２　 基于历史信息统计的分组路由策略

ＰＲｏＰＨＥＴ 算法在空间延迟容忍网络中的局限

性体现在，用于计算接触概率的历史连接信息是以

接触次数作为统计样本的，即 ２ 个节点每一次成功

接触，无论接触时长如何，均作为一次有效连接计入

概率计算的样本中。 而在空间延迟容忍网络中，２
个卫星节点由于运动轨道的限制，每次接触可能持

续较长时间，此时若仍然将这一接触记为一次有效

连接，则无法体现出节点拓扑的持续性，甚至可能存

在 ２ 个节点一直连接，但连接次数却明显低于其他

节点的情况，在计算接触概率时，这种长时间高质量

的连接情况就被忽略掉了［９］。 若结合网络特点，设
计适用于空间自组织网络的改进路由算法，则可以

在降低负载的同时获得更优的性能［１０］。
２．１　 接触概率的计算

为了实现基于历史接触时间的概率计算，需对

节点每次接触时长进行统计。 定义 Ａ、Ｂ 两节点历

史接触时长的总和ＤＡＢ＝∑
ｎ

ｉ ＝ １
（ ｔＡＢ －ｅｎｄ（ ｉ） － ｔＡＢ －ｓｔａｒｔ（ ｉ）），

其中 ｔＡＢ －ｅｎｄ（ ｉ） 和 ｔＡＢ －ｓｔａｒｔ（ ｉ） 分别表示节点 Ａ和Ｂ在第

ｉ 次接触时的结束时间和开始时间。 若使用 Ｔｏｌｄ 表

示到本次接触前网络运行的总时间，使用 ｔＡＢ －ｃｕｒ 表示

Ａ、Ｂ 节点本次接触的时长，则经过当前接触后，Ａ、Ｂ
两节点接触时长占总时长的比例可表示为

η ＝
ＤＡＢ ＋ ｔＡＢ －ｃｕｒ

Ｔｏｌｄ ＋ ｔＡＢ －ｃｕｒ
（４）

式中， η ∈ （０，１］。 通过将接触时长占比引入接触

概率的计算，得到按接触时长累计的接触概率提升

计算公式

Ｐ（Ａ，Ｂ） ｎｅｗ ＝ Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ ＋ （１ － Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ） × η
（５）

　 　 当节点 Ａ 与某一中继节点 Ｍ 接触时，Ａ 可通过

获知中继节点 Ｍ 与目的节点 Ｂ 之间的接触概率

Ｐ（Ｍ，Ｂ） 来更新自身到达目的节点 Ｂ 的概率。 （６）
式说明了传递性对概率的更新方式。

Ｐ（Ａ，Ｂ） ｎｅｗ ＝ Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ ＋ （１ － Ｐ（Ａ，Ｂ） ｏｌｄ） ×
　 Ｐ（Ａ，Ｍ） × Ｐ（Ｍ，Ｂ） × β （６）

　 　 若当前节点 Ａ 一段时间没有与任何节点接触，
则他到达其他节点的接触概率会随着时间的增长而

降低。 由于空间网络节点运动的规律性和周期性，
节点运动到轨道的某一位置时确有可能在一段时间

无法与其它节点接触，又因为节点公转周期较长，若
使用两次接触的绝对时间间隔 ｔ 作为衰减指数，则
易导致接触概率衰减过快从而过早趋近于 ０，不利

于后续接触概率的恢复。 为适应这一问题，在计算

接触概率的衰减时将节点公转周期归一化，以未接

触时间与公转周期的比值作为衰减指数，得到接触

概率的衰减公式，如（７） 式所示。

Ｐ（Ａ，∗） ｎｅｗ ＝ Ｐ（Ａ，∗） ｏｌｄ × γ
ｔ
Ｔ （７）

式中： γ∈（０，１） 为衰减系数，一般可取０．５； ｔ
Ｔ

为当
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前节点 Ａ 不产生接触时长 ｔ 与运动周期 Ｔ 的比值。
考虑到空间自组网节点处理能力的限制，以上

所述接触概率更新方式中，（５）式和（６）式一般在两

节点接触断开时更新，若两节点接触时间很长，为了

更加精确，也可在接触中周期性更新；（７）式可在发

生下一次接触前对概率进行更新。
２．２　 路由策略

１）卫星节点的分组

空间自组织网络与其他自组网的最大不同之处

在于，空间自组织网络中的卫星节点一般都具有固

定的已知运动轨道，且通常情况下同一个轨道上往

往存在不止一颗卫星。 对于运动在同一轨道上的卫

星节点来说，若不考虑外部扰动因素，他们之间的相

对位置是恒定不变的。 从这一特点引申可知，对于

同一轨道的任意 ２ 个卫星节点，他们之间的接触关

系仅限于“长连通”或“不连通”２ 种。 因此，按运动

轨道对空间自组网节点进行分组，可达到简化路由

的目的。
２）组内消息的传递

根据上节分析可知，组内节点之间的相对运动

并不存在随机性，故随着时间的推移，任意两节点间

的接触概率无限趋近于 １，或无限趋近于 ０。 又由接

触概率的传递性公式知，若 ２ 个不接触的节点与第

三节点分别两两接触，则这两个节点间的接触概率

也会随之上升，且更靠近于 １。 基于以上两点，对于

一个目的为组内节点的消息，若仅通过组内节点进

行消息传递，结果就简化为“一定可达”和“一定不

可达”两种，这对于资源受限的卫星节点可减轻计

算压力，工程上更易实现。
３）组间消息的传递

对于位于不同轨道的任意 ２ 个节点，虽然他们

之间的接触概率并不像同一轨道内节点只具有 ２ 种

特例，但仍然与接触时长存在正相关。 例如，对于分

别在夹角为 ４５°的 ２ 个轨道面上的 ２ 颗卫星之间的

接触时长，显然长于分别在夹角为 ９０°的 ２ 个轨道

面上的 ２ 颗卫星。
如果被传递消息的目的节点不在组内，或目的

节点虽在组内但通过组内传递不可达，则必然会发

生组间传递。 此时选择消息下一跳节点的依据即为

根据历史接触信息统计计算得出的接触概率。
消息在组间传递还面临另一个问题。 组内传递

时，由于同一轨道上的所有卫星运动速率和方向均

为一致的，因此只要知道消息“可达”，即使不知道

目的卫星的位置，也可将消息逐跳传递至目的节点。
但在组间传递时，由于节点之间的接触可能均为概

率事件，并不能保证一定正确传递，且随着组间跳数

的增加，正确传递的概率随之减小。 并且由于卫星

公转周期较长，若当前周期没有与目的组间卫星相

遇，下一次相遇机会可能需要等待很长时间。 以上

两点原因决定了若消息只有一份副本，无法正确传

递的风险很大。
为降低这一风险，可在组内对需要出组的消息

复制多份副本分别由多个卫星节点携带，并按各自

维护的接触概率传递。 但消息的副本数不宜过多和

过少，过多容易造成拥塞，而过少则无法达到复制副

本的目的。 解决这一矛盾可采用 “简单计数协

议” ［１１］以实现对消息副本数量的控制：当节点连续

遇到 ｃ 个不携带该副本的节点时，则向该节点复制

一份副本；当节点连续遇到 ｄ 个携带该副本的节点

时，则删除接触节点的副本。 这一协议不仅实现了

组内消息副本的数量可控，并且使副本在组内节点

的分布较为均匀，不会发生小范围聚集的情况。 由

于同一轨道卫星数量并不会太多，所以对 ｃ、ｄ 值的

确定也较为容易。
２．３　 路由实现

为了实现以上路由策略，在对网内所有节点编

址（编号）时应明显标识节点所在的分组。 例如，使
用一个 ＵＩＮＴ１６ 大小的空间保存节点自身地址，其
中高 ８ 位标识节点所在分组，低 ８ 位标识节点在组

内的地址。 这一编址方式在消息寻址时可方便地区

分消息的目的地址位于组内还是组外。
除了节点自身地址外，实现路由策略还需要每

个节点存储接触时长和历史接触概率，具体如表 １
所示。

表 １　 节点存储的信息及含义

参数 格式 含义 备注

ａｄｄｒｅｓｓ ＵＩＮＴ１６ 节点自身地址

高 ８ 位标识

组号；低 ８ 位

标识 节 点 在

组内的地址

ｐ－ ｌｉｓｔ
ｌｉｓｔ

＜ＵＩＮＴ１６，ｆｌｏａｔ＞

表示节点与其

他节点的历史

接触概率

以列 表 形 式

存储

ｔ－ ｌｉｓｔ
ｌｉｓｔ

＜ＵＩＮＴ１６，ｉｎｔ＞

表示节点与其

他节点的历史

累计接触时长

以列 表 形 式

存储

５１１
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节点概率更新过程如图 １ 所示。 节点周期性广

播发送 Ｈｅｌｌｏ 消息，当收到其他节点发送的 Ｈｅｌｌｏ 消

息时，便启动一个计时器用于计算接触时长；当连续

２ 个周期未收到对方 Ｈｅｌｌｏ 消息则停止计时，并更新

ｔ－ ｌｉｓｔ 中存储的时长信息。 一般地，当 ２ 个节点接触

断开时即时计算两节点间新的接触概率。 但若两节

点一直存在接触，为了更准确地获得接触概率，也可

定时对概率值更新。

图 １　 节点概率更新流程

两节点接触时，会互相交换 ｐ＿ｌｉｓｔ 信息。 当两

节点断开接触后，根据二者 ｐ＿ｌｉｓｔ 信息使用（６）式更

新接触概率。 由于前述卫星节点运动轨道的特性，
对接触概率的更新需分情况进行：若接触的节点是

组外节点时，只更新组外节点的概率；若接触节点是

组内节点时，只更新组内节点的概率，以避免组外节

点对组内传输概率的干扰。
消息除了包含自身净荷外，还应携带自身 ＩＤ、

节点地址、计数信息和产生时间戳等信息，具体如表

２ 所示。 其中消息 ＩＤ 和源地址用于标识消息的唯

一性，目的地址用于寻址，而产生时间戳则用于指示

消息在网内传输超时删除的时间。

表 ２　 消息携带的基本信息

参数 格式 含义 备注

ＩＤ ｉｎｔ 消息自身 ＩＤ

ｓｒｃ－ａｄｄｒｅｓｓ ＵＩＮＴ１６ 消息源节点地址
对 应 节 点

ａｄｄｒｅｓｓ 字段

ｄｓｔ－ａｄｄｒｅｓｓ ＵＩＮＴ１６ 消息目的节点地址
对 应 节 点

ａｄｄｒｅｓｓ 字段

ｃｏｐｙ ＵＩＮＴ１６ 消息阈值计数

用于“简单计数

协议”连续遇到

携带 ／不携带副

本节点的计数。
高 ８ 位标识连

续携带节点数；
低 ８ 位标识连

续 不 携 带 节

点数

ｔｉｍｅｓｔａｍｐ ｉｎｔ 消息产生的时间戳

原始时间，消息

复制后仍置为

初次产生时间

一个消息如何传递，首先与当前正在接触的节

点所属组有关。 如果本节点与接触节点属同一分

组，则执行组内传递流程，如图 ２ 左分支所示。 节点

读取自身消息列表，判断每个消息的目的节点是否

属于本组，并从自身 ｐ＿ｌｉｓｔ 中查询目的节点是否可

达。 只有目的节点属于本组且可达的消息才直接进

行传递，否则将消息放入组间传输列表并执行子流

程 １。 执行子流程 １ 时，判断每个消息阈值计数器

的值，若满足“简单计数协议”的阈值条件，则复制

或删除消息副本，以使组内各节点中消息副本数可

控且均匀分布；如果本节点与接触节点属不同分组，
则执行组间传递流程，如图 ２ 右分支所示。 对于每

一个需要组外传递的消息，节点从自身及交换的

ｐ－ ｌｉｓｔ中分别查询消息到达目的地址的接触概率，并
将消息保留在接触概率较大的节点中携带。

由于 ＤＴＮ 网络特性限制，消息是否已正确投递

的响应无法在网内实时传播，因此为了避免拥塞，对
网内仍存在的消息副本需要一个删除机制。 删除机

制分为两种：当节点存储空间充足时，根据消息产生

时间戳设定超时周期，若当前时间已超该周期，则删

除该消息副本，超时周期一般可选择为当前卫星公

转周期；当节点存储空间不足时，应从产生时间戳较
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图 ２　 消息传递流程

小（产生较早）的消息开始丢弃，因为消息产生的越

早，网内已有消息副本和传递经历，也就有更大的成

功投递可能。

３　 仿真校验

通过采用 ＳＴＫ 构建仿真场景，利用 ＯＰＮＥＴ 对

基于历史信息统计的分组路由策略进行仿真，并与

ＰＲｏＰＨＥＴ 和 Ｅｐｉｄｅｍｉｃ 路由算法进行对比。 仿真场

景包含 １８ 颗卫星，分布于 ４ 个不同的 ＬＥＯ 轨道上，
每个轨道卫星数分别为 ５，５，４，４，轨道高度均为

７９０ ｋｍ。 仿真中消息产生间隔设置为 ５ ～ ２０ ｓ，每次

产生消息占用缓存控制在 ５０ ～ ２００ ｋＢ 之间。 由于

同一轨道中卫星数量较少，所以简单计数协议中 ｃ
和 ｄ 的值均设置为 ２。

图 ３ 与图 ４ 分别为投递率随时间变化的仿真结

果和缓存占用随时间变化的仿真结果，仿真时间均

为 １４ ４００ ｓ。 根据投递率仿真结果，本路由策略稍

劣于 Ｅｐｉｄｅｍｉｃ，但明显优于 ＰＲｏＰＨＥＴ。 从路由算法

特性上分析，Ｅｐｉｄｅｍｉｃ 由于采取泛洪机制，每当有接

触机会时即复制消息，因此在投递率上有明显优势。
本策略由于基于节点历史接触时长对接触概率进行

计算，在卫星运动这一场景下相比 ＰＲｏＰＨＥＴ 投递

率有明显提升。 而对应缓存占用仿真，Ｅｐｉｄｅｍｉｃ 由

于其特性缓存占用持续上升，在到达 １０ ０８０ ｓ 时缓

存占用已接近仿真设置的最大缓存 １００ ＭＢ，进而可

知从该时刻开始，由于新消息持续产生及旧消息不

能及时投递完成，Ｅｐｉｄｅｍｉｃ 将出现大量丢包，网络开

销也将处于较高水平。 而本路由策略由于采取了简

单计数协议等副本数量控制措施，相对同为多副本

的路由算法 ＰＲｏＰＨＥＴ，缓存占用基本处于同一水

平，且缓存的消耗也能够满足空间电子产品一般设

计要求，不会因缓存空间需求导致存储器件成本的

急剧增加。
图 ５ 为 ３ 种路由算法端到端投递时延随时间变

化仿真结果，其中在仿真开始阶段，３ 种算法时延基

本均为接近线性的方式增长，且差距不大。 自

５ ７６０ ｓ开始，Ｅｐｉｄｅｍｉｃ 算法投递时延出现了一段平

缓期，且时延水平为三者最优，这是由于该协议泛洪

的机制造成消息较易投递。 但从 １０ ０８０ ｓ 起，其时

延开始大幅增长的原因是该算法此时起已占满缓存

空间，开始大量丢弃消息，消息不能按照算法设计的

投递方式完成投递。 本路由策略和 ＰＲｏＰＨＥＴ 算法

在仿真全阶段的投递时延均保持单调增长的特性，
在经过仿真初期投递时延的快速增长后均转为缓慢

增加，逐渐趋于稳定，基本可代表在该场景下长期运

行的平均投递时延。 由于针对节点运动特性进行了

特别设计，本路由算法相对于 ＰＲｏＰＨＥＴ 在后期投

递时延上具有一定优势。
综合各个指标考虑，本文设计的基于历史信息

统计的分组路由策略在缓存占用相对较低的条件下

在投递率和投递时延方面具有一定优势，符合卫星

载荷产品在资源消耗和成本控制方面的需求，也验

证了本路由策略的有效性。
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　 　 　 　 图 ３　 投递率随时间变化图　 　 　 　 图 ４　 缓存占用随时间变化图 图 ５　 端到端时延随时间变化图

４　 结　 论

本文针对卫星节点运动特点，结合节点分组和

历史连接时长的概率计算等信息，设计了基于历史

信息统计的分组路由策略。 通过节点分组和消息在

组内、组间传递采取的不同策略，并控制网络中消息

副本数量，使节点缓存消耗较低的情况下获得了投

递率和投递时延等指标的提升。 进一步工作可结合

吞吐量、传递方向等信息，将接触概率由历史信息统

计转变为对未来接触的预测，并对需投递的消息进

行重新排队按需投递，进一步提高路由算法性能。
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ｐｒｅｄｉｃｔ， ａｎｄ ｉｍｐｒｏｖｅ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｎｅｘｔ ｈｏｐ ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｅｘｉｓｔｉｎｇ
ｒｏｕｔｉｎｇ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ， ｔｈｉｓ ｒｏｕｔｉｎｇ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｈａｓ ｌｏｗｅｒ ｃａｃｈｅ ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ， ｈｉｇｈｅｒ ｍｅｓｓａｇｅ ｄｅｌｉｖｅｒｙ ｒａｔｅ ａｎｄ ｂｅｔｔｅｒ
ｄｅｌｉｖｅｒｙ ｄｅｌａｙ．
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摘　 要：涂覆在双组元发动机推力室表面的 ＭｏＳｉ２ 涂层可以有效地防止金属基材在高温氧化氛围

下形成低熔点的金属氧化物。 通过真空离子镀和包渗硅化的制备方法，可以令 ＭｏＳｉ２ 涂层更加致

密和均匀，大大提高了涂层性能。 其涂层试片在 １ ８００℃的静态高温下可以耐受 ２０ ｈ 以上，远远优

于传统挂浆和喷涂法制备的试片耐温指标。 同时，该工艺方法制备的涂层表面更加光洁致密，在这

种条件下更容易令冷却液膜铺展和生存，也更有利于实现液体蒸发换热，以实现发动机燃烧室头部

的高效冷却。 经实验验证，涂覆了该涂层的发动机在喉部 １ ４００℃以上的点火温度下，头部温度仅

约 １００℃，并顺利通过了累计 ４ 万秒的寿命摸底考核，这对于发动机性能提升和延寿有重要意义。
但是，在 ＭｏＳｉ２ 涂层的制备过程中，钼层的厚度和均匀性控制以及包渗硅化工艺的匹配性都会对发

动机可靠性有着重要影响。 一旦有钼层残留在涂层内部，就会导致涂层扩散层结构异常，严重影响

涂层的结合性和热匹配性，在点火中产生贯穿性裂纹而失效。 失效位置往往位于推力室喉部下游，
因为该位置较大的温度梯度和相对贫氧的环境导致涂层内部产生应力裂纹并难以自愈合。 针对这

个问题，必须通过控制钼层厚度、延长包渗时间和称重法检测等措施，以保证钼层足以形成足够厚

度的涂层，同时实现完全的硅化而没有残留。 通过这些措施可以提高涂层制备质量，保证发动机的

工作可靠性。

关　 键　 词：双组元离心式发动机；ＭｏＳｉ２ 涂层；扩散层结构；液膜冷却

中图分类号：Ｖ４３０　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０１２０⁃０７

　 　 双组元统一推进系统自 ２０ 世纪 ８０ 年代开始在

商业静止轨道卫星应用以来，取得了极大的成功，以
其可靠、优良的性能被广泛采用。 其中，双组元发动

机则是该推进系统中的核心部件，影响着航天器的

能力和可靠性。 在双组元发动机的燃烧室中，氧化

剂和燃烧剂在燃烧室内相互碰击、雾化、混合并燃

烧，变成高温燃气，燃气温度通常在 ３ ０００ Ｋ 左

右［１］，因而对于燃烧室材料的选择和结构热设计都

有十分苛刻的要求。
推力室许用温度是决定发动机比冲的主要因素

之一，而推力室材料及其表面高温抗氧化涂层性能

则决定了推力室的工作温度和抗冲刷性能［２］。 通

过真空电弧离子镀和真空包渗硅化处理技术［３］，在
铌钨合金表面形成的复合梯度 ＭｏＳｉ２ 涂层均匀致

密，光洁度优于现有涂层，使得发动机在点火过程中

保持液膜的完整性，获得更优的温度分布特性和燃

烧效率。 同时也在实验过程中，暴露了薄弱环节，需
要对制备的钼层厚度和均匀性进行严格控制。

本文对 ＭｏＳｉ２ 涂层对发动机推力室在高温氧化

环境下的保护机理及其对于液膜冷却的影响进行了

深入研究，并对钼层厚度异常带来的问题进行了机

理分析，提出了控制措施。

１　 ＭｏＳｉ２ 涂层对点火可靠性的影响

双组元发动机推力室的燃烧室基材为高熔点的

铌钨合金，加工后表面经过清洗烘干处理之后，将燃

烧室装入电弧沉积设备真空室，在其内外表面沉积
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钼涂层，最后采用真空包渗技术对沉积的钼涂层进

行硅化处理，就可以在燃烧室内外表面形成均匀致

密的硅化钼涂层［４］。
经过该工艺形成的硅化钼外层为高温抗氧化

层，硅化铌扩散层为过渡层的复合梯度涂层。 该涂

层的结构由外向内大致可分为外层（ＭｏＳｉ２）、中间

层（ＮｂＳｉ２）和过渡层（Ｎｂ５Ｓｉ３），如图 １ 所示。

图 １　 ＭｏＳｉ２ 涂层内部扩散层结构

涂层的外层为 ＭｏＳｉ２，厚度约为 １１０ μｍ，为抗氧

化层，在氧化过程中生成具有自愈合能力的 ＳｉＯ２ 保

护膜。 中间层为 ＮｂＳｉ２，厚度约为 ２５ μｍ，使外层和

基材结合更加牢固，减少了冷热交变情况下的热应

力变化造成的涂层破损，提高抗热震性能。 第三层

为 Ｎｂ５Ｓｉ３，厚度约为 １６ μｍ，为过渡层，有阻挡 Ｏ 元

素、Ｓｉ 元素向内扩散，铌元素向外扩散的作用，延长

涂层寿命。
航天材料及工艺研究所的实验数据表明：铌钨

合金 ／ ＭｏＳｉ２ 涂层试样在大气环境中通过了 １ ８００℃
下 ２０ ｈ 和 １ ７００℃下 ３０ ｈ 的静态氧化实验（明显优

于传统方法制备的硅化物涂层［５⁃７］ ），通过了１ ７００℃
至室温 １ ０００ 次热震实验和 １ ６００℃下高温高速气

流 ９ ｈ 冲刷实验（如图 ２ 所示）。

图 ２　 涂层试样在高温高速气流设备中进行冲刷实验

通过微观形貌观察，实验后在涂层表面可以生

成一层熔融的玻璃釉层，该致密的氧化层能够有效

阻挡氧元素向铌钨合金基材方向的扩散。 经过 ＥＤＳ
能谱分析，涂层表面形成的玻璃釉层为 ＳｉＯ２。 尤其

在热震过程中，Ｍｏ 和 Ｓｉ 的氧化物沿着涂层中的裂

纹向涂层内扩散，见图 ３ｃ）中白色岛状区域。 裂纹

终止于 ＮｂＳｉ２ 层，没有完全贯穿涂层到基材。

图 ３　 经过氧化后表面形成一层致密的氧化膜

上述实验表明，ＭｏＳｉ２ 涂层具有出色的耐温能

力和一定的抗热震和自愈合能力，适合于长稳态工

作的轨控发动机。 在试车过程中，涂覆了 ＭｏＳｉ２ 涂

层发动机可以通过 ２５ ０００ ｓ 的寿命考核，测得的喉

部最高温度可达到约 １ ４２４℃，如图 ４ 所示。

图 ４　 涂覆硅化钼涂层的远地点发动机可以在

１ ４００℃以上的喉部点火温度下工作

２　 ＭｏＳｉ２ 涂层对液膜冷却的影响

离心式发动机喷注器的圆锥射流会有很大一部

分溅射在燃烧室内壁上形成冷却液膜。 ＭｏＳｉ２ 涂层

对于发动机的影响不仅仅只是其耐高温抗氧化性

能，其涂层表面状态也会对发动机的液膜冷却带来

一定影响［８］。

１２１
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图 ５　 ＳｉＣｒＴｉＺｒ 涂层和 ＭｏＳｉ２ 涂层的表面形貌差异

无论是挂浆法制备还是喷涂法制备的传统硅化

物涂层，其表面都是比较粗糙的，在电镜下观测呈丘

陵状形貌。 而 ＭｏＳｉ２ 涂层的表面则相对光滑，只是

局部有包渗过程中形成的硅化物凸起，但 ９０％以上

的表面面积都是非常光滑的。 用粗糙度仪进行对比

检测，传统涂层粗糙度约 ４．５ μｍ，ＭｏＳｉ２ 涂层约为 ２
μｍ。 如果忽略 ＭｏＳｉ２ 涂层的局部凸起，大部分表面

可以达到 １ μｍ 以内。
２．１　 ＭｏＳｉ２ 涂层对液滴在壁面溅射模式的影响

采用高速摄影与显微技术对单液滴撞壁过程进

行拍摄。 液滴发生器产生小液滴，以一定的入射韦

伯数 Ｗｅ 撞击加热的涂层试片，观察其撞壁行为。
根据实验结果，ＳｉＣｒＴｉＺｒ 涂层的飞溅 ／铺展机制

临界 Ｗｅ 数要显著低于 ＭｏＳｉ２ 涂层，也就是说液滴撞

击 ＭｏＳｉ２ 涂层更容易破碎。 当加热壁面情况下的飞

溅破碎情况强于冷态壁面情况，主要是因为液膜在

沸腾条件下受到强烈扰动，加上液体表面张力随温

度升高出现降低，导致液膜的稳定性下降。

图 ６　 入射 Ｗｅ 为 ７００ 时液滴撞击涂层壁面的对比

根据实验现象整理的液滴撞壁机制划分如图 ７
所示。 纵坐标为液滴入射韦伯数 Ｗｅ，横坐标为壁面

温度 Ｔ，ＴＢ 和 ＴＬ 为沸点温度和在该壁面条件下的莱

登弗斯特温度。

图 ７　 ＳｉＣｒＴｉＺｒ 涂层和 ＭｏＳｉ２ 涂层的液滴撞壁机制

从图 ７ 可以分析得出，当壁面温度较低时，液体

撞壁后更容易形成液膜，随着撞壁液滴的动能增加，
会逐渐形成飞溅，形成二次雾化参与燃烧。 较为光

滑的 ＭｏＳｉ２ 涂层壁面更容易将速度低的液滴留在壁

面作为液膜，将速度高的液滴反弹到燃烧室的中心

燃烧区内进行燃烧，令燃气火焰更靠近中心区，远离

燃烧室壁面，有利于保护冷却液膜的生存。
２．２　 ＭｏＳｉ２ 涂层对液滴铺展和蒸发的影响

当燃烧室内壁面温度超过莱登弗斯特温度，液
滴与壁面的传热会导致液滴在撞壁期间会出现局部

蒸发现象。 通过 ＯｐｅｎＦＯＡＭ 进行 ＣＦＤ 仿真，可对壁

面形貌的影响进行量化分析。 仿真设置了 ２ 种壁面

形貌。 壁面 １、２ 的粗糙度分别为 ０ μｍ 和 ４．８ μｍ，
１．５ ｍｍ直径液滴的入射速度为 ５ ｍ ／ ｓ，其中，壁面 ２
的表面粗糙度以理想的方波齿槽形体进行构造。

当液滴撞击光滑高温壁面时，液滴会经历铺展、
液体翻卷并经历冠状飞溅 ３ 个阶段。 液滴在与光滑

的壁面接触时，液体沿壁面方向铺展的阻力较小。
液体与高温固体壁面接触时存在蒸发现象，最终液

膜的持续铺展过程会在气流作用下终止，并演化为

翻卷和飞溅机制。 从温度分布结果可知，液滴撞壁

过程中的温度边界层迅速增加。
当液滴撞击高温粗糙壁面时形成了剧烈的冠状

飞溅＋中央射流模式。 与光滑平面相比可知，当前

２２１
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图 ８　 液滴撞击高温的光洁壁面（左）和
粗糙壁面（右）的对比

的粗糙壁面条件并未抑制撞壁初期的液滴铺展，同
时促进了液滴飞溅。 原因在于高温条件下，液滴与

壁面之间形成了蒸气层，减小了壁面粗糙度对液滴

铺展的影响。 同时沟槽形貌增加了液体与高温壁面

的传热面积，提高了液滴的热流密度，强化了液滴蒸

发。 但是与光洁壁面相比，其换热能力明显较低。

图 ９　 液滴撞击光洁壁面（左）和粗糙壁面（右）的温度对比

３　 ＭｏＳｉ２ 涂层钼层厚度的影响

在 ＭｏＳｉ２ 涂层的制备过程中，钼层的厚度和均

匀性控制以及包渗硅化工艺的匹配性都会对发动机

可靠性产生重要影响。 一旦有钼层残留在涂层内

部，就会导致涂层扩散层结构异常，如图 １０ 所示。

图 １０　 残留钼层影响了扩散层结构导致

无法愈合的贯穿裂纹

纯钼层的存在不仅仅降低了涂层和基材的结合

性，而且对涂层的热匹配性存在严重影响。 铌钨合

金基材的热膨胀系数为 ７．７×１０－６ Ｋ－１ ［９］，ＭｏＳｉ２ 的热

膨胀系数为 ７．８×１０－６ Ｋ－１ ［１０］，扩散层 Ｎｂ５Ｓｉ３ 的热膨

胀系数为 ６．１×１０－６ Ｋ－１ ［１１］。 而纯钼层的热膨胀系数

仅为 ４．９×１０－６ Ｋ－１ ［１２］，与涂层和基材的差异较大，导
致涂层热特性的结构失配问题，易产生较大的贯穿

性裂纹。
对于裂纹而言，ＭｏＳｉ２ 涂层是有一定的自愈合

能力的，可以弥合这些裂纹，在高温氧化环境中可以

在其表面形成致密的 ＳｉＯ２ 玻璃态保护膜：
５ＭｏＳｉ２＋７Ｏ２→Ｍｏ５Ｓｉ３＋７ＳｉＯ２ （１）
ＳｉＯ２ 玻璃态保护膜非常致密而且具有流动性，

这种氧化膜的流动性可以使其填充裂纹和孔洞，有
效阻止氧向基体内部扩散。 但是 ＭｏＳｉ２ 涂层在一定

条件下，这种自愈合能力会出现下降。 从点火结果

来看，如图 １１ 所示，在喉部下游的区域涂层会产生

大量无法愈合的裂纹。

图 １１　 在喉部下游的大温度梯度区域形成大量

无法自愈合的贯穿性裂纹
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其原因有二：①如图 ４ 所示，该位置温度梯度最

大，会使钼层残留所导致的涂层热应力问题充分暴

露，产生大量的贯穿性裂纹。 ②如文献［１３］所述，
在高温和低压条件下，ＭｏＳｉ２ 涂层不能形成纯态的

致密膜态 ＳｉＯ２。 发动机喉部下游的温压特性恰好

符合这一特征，所以即便在涂层表面形成了 ＳｉＯ２，
也会很快被吹离，而无法实现自愈合。 通过 ＸＲＤ 扫

描确认，喉部下游位置的 ＳｉＯ２ 能谱反应远远小于燃

烧室上游部位。
因此，ＭｏＳｉ２ 涂层在制备中必须严格防止钼层

的残留，保证所有的钼层均可以通过包渗工艺转化

成硅化物。 首先，需要严格控制钼层厚度，通过保证

仿形靶材的纯度和尺寸精度提高真空电弧离子镀层

的均匀性，然后采用喉部尺寸计量和试件称重的方

法，进行钼层厚度的检测校核。 其次，需要调整包渗

时间，使其与钼层厚度相匹配，并通过称重法来计算

硅钼 ２ 种元素的增量比值。 当硅钼原子比大于２ ∶ １
时，可以确保实现钼层的硅化。 如果硅钼原子比小

于 ２ ∶ １，则需要进行二次包渗进行补救。

４　 结　 论

本文针对真空电弧离子镀和真空包渗硅化处理

技术制备的 ＭｏＳｉ２ 涂层对离心式轨控发动机的影响

进行了研究，有以下结论：
１） ＭｏＳｉ２ 涂层是一种复合梯度涂层，其耐温能

力高于传统的硅化物涂层，而且具有一定的抗热震

能力和自愈合能力，有助于挖掘发动机的设计潜力。
２） ＭｏＳｉ２ 涂层的表面较为光洁，更加容易形成

铺展的液膜，其形成的蒸气层具有更强的换热效果，
可以强化液膜冷却的效果，降低高温燃气向发动机

头部传热的热流。
３） ＭｏＳｉ２ 涂层在制备过程一旦有钼层残留，会

导致涂层产生大量贯穿性裂纹，并在自愈合条件不

足的部位产生致命性缺陷。 因此，需要严格控制制

备过程中的钼层厚度和包渗硅化时间，使涂层中不

再存在钼层残留。

参考文献：

［１］　 张榛， 虞育松， 侯凌云， 等． 喷雾液滴与涂层壁面作用的机理性试验及其影响研究［ Ｊ］． 推进技术， ２０１９， ４０（７）：
１５６２⁃１５６９
ＺＨＡＮＧ Ｚｈｅｎ， ＹＵ Ｙｕｓｏｎｇ， ＨＯＵ Ｌｉｎｇｙｕｎ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｔｈｅ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ Ｓｐｒａｙ Ｄｒｏｐｌｅｔ Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｗｉｔｈ
Ｃｏａｔｉｎｇ Ｗａｌｌ ａｎｄ Ｉｔｓ Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１９， ４０（７）： １５６２⁃１５６９ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 王娜， 李海庆， 徐方涛， 等． 双组元液体火箭发动机推力室材料研究进展［Ｊ］． 宇航材料工艺， ２０１９（３）： １⁃８
ＷＡＮＧ Ｎａ， ＬＩ Ｈａｉｑｉｎｇ， ＸＵ Ｆａｎｇｔａｏ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｃｅｎｔ Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ Ａｄｖａｎｃｅｄ Ｍａｒｔｉａｌ ｏｆ Ｌｉｑｕｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｔｈｒｕｓｔｅｒ Ｃｈａｍｂｅｒｓ［Ｊ］．
Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｍａｒｔｉａｌｓ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１９（３）： １⁃８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 李海庆， 陈道勇， 徐方涛． 一种发动机燃烧室表面复合硅化物涂层的制备方法与流程［Ｐ］． 中国， ＣＮ１０５７８００００． ２０１６⁃
０５⁃１０
ＬＩ Ｈａｉｑｉｎｇ， ＣＨＥＮ Ｄａｏｙｏｎｇ， ＸＵ Ｆａｎｇｔａｏ． Ｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ Ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ Ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｓｉｌｉｃｉｄｅ Ｃｏａｔｉｎｇ ｏｎ ｔｈｅ Ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ
Ｅｎｇｉｎｅ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ Ｃｈａｍｂｅｒ［Ｐ］． Ｃｈｉｎａ， ＣＮ１０５７８００００． ２０１６⁃０５⁃１０ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　 牛亚然， 翟翠红， 黄利平， 等． 一种在铌或铌合金表面制备硅化铌涂层的方法与流程［Ｐ］． 中国， ＣＮ２０１７１０７９２１２７．５．
２０１７⁃０９⁃０５
ＮＩＵ Ｙａｒａｎ， ＺＨＡＩ Ｃｕｉｈｏｎｇ， ＨＵＡＮＧ Ｌｉｐｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ Ｐｒｏｃｅｓｓ ｆｏｒ Ｐｒｅｐａｒｉｎｇ Ｎｉｏｂｉｕｍ Ｓｉｌｉｃｉｄｅ Ｃｏａｔｉｎｇ ｏｎ ｔｈｅ Ｓｕｒｆａｃｅ
ｏｆ Ｎｉｏｂｉｕｍ ｏｒ Ｎｉｏｂｉｕｍ Ａｌｌｏｙ［Ｐ］． Ｃｈｉｎａ， ＣＮ２０１７１０７９２１２７．５． ２０１７⁃０９⁃０５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 张绪虎， 徐方涛， 贾中华， 等． 难熔金属表面高温抗氧化涂层技术现状［Ｊ］． 中国材料进展， ２０１３， ３２（４）： ２１⁃３０
ＺＨＡＮＧ Ｘｕｈｕ， ＸＵ Ｆａｎｇｔａｏ， ＪＩＡ Ｚｈｏｎｇｈｕａ， ｅｔ ａｌ． Ｏｖｅｒｖｉｅｗ ｏｆ Ｈｉｇｈ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｏｘｉｄａｔｉｏｎ Ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ Ｃｏａｔｉｎｇｓ ｏｎ Ｒｅｆｒａｃｔｏｒｙ
Ｍｅｔａｌｓ［Ｊ］． Ｍａｔｅｒｉａｌｓ Ｃｈｉｎａ， ２０１３， ３２（４）： ２１⁃３０ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 肖来荣， 蔡志刚， 易丹青． ＭｏＳｉ２ 涂层的组织结构与高温抗氧化性能［Ｊ］． 中国有色金属学报， ２００６， １６（６）： １０６⁃１１１
ＸＩＡＯ Ｌａｉｒｏｎｇ， ＣＡＩ Ｚｈｉｇａｎｇ， ＹＩ Ｄａｎｑｉｎｇ． Ｈｉｓｔｏｌｏｇｙ ａｎｄ Ｈｉｇｈ⁃Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｏｘｉｄａｔｉｏｎ Ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ ｏｆ Ｍｏｌｙｂｄｅｎｕｍ Ｄｉｓｉｌｉｃｉｄｅ
Ｃｏａｔｉｎｇ［Ｊ］． Ｔｈｅ Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｎｆｅｒｒｏｕｓ Ｍｅｔａｌｓ， ２００６， １６（６）： １０６⁃１１１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　 朱高明， 王晓虹， 宋彬彬， 等． 铌合金化二硅化钼的制备、组织与室温韧性［Ｃ］∥全国粉末冶金学术会议暨海峡两岸粉

末冶金技术研讨会， 武汉， ２０１５

４２１



增刊 张榛，等：ＭｏＳｉ２ 涂层制备对于双组元离心发动机的影响分析

ＺＨＵ Ｇａｏｍｉｎｇ， ＷＡＮＧ Ｘｉａｏｈｏｎｇ， ＳＯＮＧ Ｂｉｎｂｉｎ， ｅｔ ａｌ． Ｓｙｎｔｈｅｓｉｓ， Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ａｎｄ Ｒｏｏｍ⁃Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｔｏｕｇｈｎｅｓｓ ｏｆ Ｎｂ
Ａｌｌｏｙｅｄ ＭｏＳｉ２［Ｃ］∥Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｐｏｗｄｅｒ Ｍｅｔａｌｌｕｒｇｙ ａｎｄ Ｃｒｏｓｓ⁃Ｓｔｒａｉｔ Ｓｅｍｉｎａｒ ｏｎ Ｐｏｗｄｅｒ Ｍｅｔａｌｌｕｒｇｙ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
Ｗｕｈａｎ， ２０１５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 ＦＵ Ｐｅｎｇｆｅｉ， ＨＯＵ Ｌｉｎｇｙｕｎ， ＲＥＮ Ｚｈｕｙｉｎ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｄｒｏｐｌｅｔ ／ Ｗａｌｌ Ｉｍｐａｃｔ Ｍｏｄｅｌ ａｎｄ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ａ Ｂｉｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ Ｒｏｃｋｅｔ Ｅｎｇｉｎｅ
［Ｊ］． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１９， ８８（５）： ３２⁃３９

［９］　 田进鹏， 周小军， 赵刚． 航天发动机用铌钨合金高温抗氧化复合涂层的制备研究［Ｊ］． 稀有金属与硬质合金， ２０１６， ２１３
（２）： ２１⁃２４
ＴＩＡＮ Ｊｉｎｐｅｎｇ， ＺＨＯＵ Ｘｉａｏｊｕｎ， ＺＨＡＯ Ｇａｎｇ． Ｓｔｕｄｙ ｏｎ Ｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ ｏｆ Ｈｉｇｈ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ Ｏｘｉｄａｔｉｏｎ⁃Ｒｅｓｉｓｔａｎｔ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ Ｃｏａｔｉｎｇ
ｏｎ Ｎｂ⁃Ｗ Ａｌｌｏｙ Ｕｓｅｄ ｉｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］． Ｒａｒｅ Ｍｅｔａｌｓ ａｎｄ Ｃｅｍｅｎｔｅｄ Ｃａｒｂｉｄｅｓ， ２０１６， ２１３（２）： ２１⁃２４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］ 邢开源， 汪欣， 李争显， 等． 钼及其合金表面改性 ＭｏＳｉ２ 涂层研究进展［Ｊ］． 材料保护， ２０１８， ５１（１２）： １１１⁃１１８
ＸＩＮＧ Ｋａｉｙｕａｎ， ＷＡＮＧ Ｘｉｎ， ＬＩ Ｚｈｅｎｇｘｉａｎ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｐｒｏｇｒｅｓｓ ｏｆ Ｍｏｄｉｆｉｅｄ ＭｏＳｉ２ Ｃｏａｔｉｎｇ ｏｎ Ｍｏｌｙｂｄｅｎｕｍ ａｎｄ Ｍｏ⁃Ｂａｓｅｄ
Ａｌｌｏｙ［Ｊ］． Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ， ２０１８， ５１（１２）： １１１⁃１１８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］ 陈哲， 严有为． Ｎｂ ／ Ｎｂ５Ｓｉ３ 复合材料的研究进展［Ｊ］． 材料导报， ２００４， １８（２）： ４９⁃５１
ＣＨＥＮ Ｚｈｅ， ＹＡＮ Ｙｏｕｗｅｉ． Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ｎｂ ／ Ｎｂ５Ｓｉ３ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ［ Ｊ］． Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｒｅｖｉｅｗ， ２００４， １８（２）： ４９⁃５１ （ ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］ 徐光华， 卢继锋， 王彬生， 等． 电光源制造工艺［Ｍ］． 上海：上海科学技术文献出版社， １９９２
ＸＵ Ｇｕａｎｇｈｕａ， ＬＵ Ｊｉｆｅｎｇ， ＷＡＮＧ Ｂｉｎｓｈｅｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｌｉｇｈｔ Ｓｏｕｒｃｅ［Ｍ］． Ｓｈａｎｇｈａｉ： Ｓｈａｎｇｈａｉ
Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｌｉｔｅｒａｔｕｒｅ Ｐｕｂｌｉｓｈｉｎｇ Ｈｏｕｓｅ， １９９２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］ ＮＥＷＨＯＵＳＥ Ｃ Ｗ， ＦＯＯＴＥ Ｊ Ｆ． Ｒ⁃４Ｄ Ｅｎｇｉｎｅ［Ｍ］． 齐汝先， 俞肇铭， 王宏年，译． 北京：航天部七 ０ 七所出版社， １９８４

Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｔｈｅ ＭｏＳｉ２ Ｃｏａｔｉｎｇ Ｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ Ｑｕａｌｉｔｙ ｏｎ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ａｎｄ Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ Ｂｉｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ Ｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌ Ｅｎｇｉｎｅ

ＺＨＡＮＧ Ｚｈｅｎ１，２， ＣＡＩ Ｋｕｎ１，２， ＪＩＡ Ｚｈｏｎｇｈｕａ３， ＷＡＮＧ Ｎａ３， ＹＵ Ｙｕｓｏｎｇ４，
ＷＡＮＧ Ｆｅｎｇｓｈａｎ１，２， ＭＡＯ Ｘｉａｏｆａｎｇ１，２

１．Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １００１９０， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｃｅｎｔｅｒ ｏｆ Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ Ｇｒｅｅｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １００１９０， Ｃｈｉｎａ；
３．Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ａｎｄ Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００７６， Ｃｈｉｎａ；
４．Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｋｅｙ Ｌａｂ ｏｆ Ｎｅｗ Ｅｎｅｒｇｙ Ｖｅｈｉｃｌｅ Ｐｏｗｅｒｔｒａｉｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｊｉａｏｔｏｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００４４， Ｃｈｉｎａ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷
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ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ． Ｔｈｏｓｅ ｍｅｔｈｏｄｓ ａｉｍ ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ ＭｏＳｉ２ ｃｏａｔｉｎｇ ｈａｓ ａ ｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔ ｍｏｌｙｂｄｅｎｕｍ ｔｏ ｋｅｅｐ ｔｈｅ ｅｎｏｕｇｈ
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ｑｕａｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏａｔｉｎｇ ｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ａｎｄ ｔｈｅ ｅｎｇｉｎｅ′ ｓ ｗｏｒｋｉｎｇ ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ ｃａｎ ｂｅ ｇｕａｒａｎｔｅｅｄ ｉｎ
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作者简介：李腾飞（１９８５—），航天东方红卫星有限公司工程师，主要从事航天器总体和总装设计研究。

一种连杆式星箭分离机构的设计

李腾飞， 张红亮， 陈寅昕， 王瑞显， 马灵犀， 单悌磊
（航天东方红卫星有限公司， 北京　 １０００９４）

摘　 要：为实现 １００～２００ ｋｇ 级小卫星的压紧和低冲击释放，提出了一种连杆式星箭分离机构的设

计方案。 依据曲柄滑块机构的原理将连杆与包带相结合，采用记忆合金（ＳＭＡ）拔销器代替爆炸螺

栓进行解锁，通过调节螺栓进行预紧力控制，实现在保证足够锁紧力的情况下兼顾分离冲击小的目

标。 所提设计方案为小卫星星箭分离机构设计提供了一种新的思路。

关　 键　 词：连杆式；分离机构；ＳＭＡ；小卫星

中图分类号：Ｖ４２１．７　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０１２７⁃０６

　 　 传统的包带式星箭分离机构在大卫星以及

２００ ｋｇ级以上小卫星上的应用已非常成熟，其连接

结构具有安全可靠、承载能力大等优点［１］，而且有

很多理论和经验可供借鉴。 但这种分离机构采用爆

炸螺栓进行解锁，爆炸螺栓在爆炸的瞬间会释放大

量化学能，同时引起连接结构预加载荷的应变能释

放，造成较为恶劣的爆炸冲击环境。 爆炸冲击不仅

会引起星箭结构的强烈瞬态爆炸冲击响应，甚至会

导致一些敏感元器件的失效［２］，这种影响对于质量

小于 ２００ ｋｇ 的小卫星而言尤为明显，甚至难以

接受。
因此，越来越多的小卫星解锁释放装置转向采

用非火工释放的方式，如形状记忆合金（ＳＭＡ）式、
熔断式、电子触发式、热电螺母触发式和电机驱动式

等［１，３］。 非火工解锁装置的冲击比火工解锁冲击

小，一般低于 ５００ｇ，特别是 ＳＭＡ 式解锁由于具有可

靠性高、可重复使用、响应速度快等优势，被很多研

究人员用来研制新型解锁释放装置［４⁃８］。 由于 ＳＭＡ
解锁时需要通电加热，且随着承受的载荷越大，解锁

时间和能耗都会随之增大，所以 ＳＭＡ 直接承载能力

有限，最多只有几十千克，对于电池容量有限而质量

又大于 １００ ｋｇ 的小卫星，在分离时不适合直接用

ＳＭＡ 作为承载结构进行锁紧或释放。
要解决 １００ ～ ２００ ｋｇ 这个量级小卫星的解锁释

放问题，满足其既有足够锁紧力又能分离冲击小的

要求，目前比较好的方式是将非火工解锁与传统包

带连接结构相结合，靠包带结构承力，用非火工方式

解锁。 本文按此思路，根据曲柄滑块机构的原理把

连杆与包带相结合，用 ＳＭＡ 拔销器代替爆炸螺栓进

行解锁，提出了一种连杆式星箭分离机构的设计方

案，给出了设计过程和仿真结果，为后续 １００ ～
２００ ｋｇ级小卫星的星箭分离机构设计提供参考。

１　 设计方案

１．１　 设计要求

卫星质量 Ｍ： １００～２００ ｋｇ，取 ２００ ｋｇ
外形尺寸：５００ ｍｍ×５００ ｍｍ×５００ ｍｍ
转动惯量：Ｉｘｘ ＝ ２１ ｋｇ·ｍ２，Ｉｘｘ ＝ ２４ ｋｇ·ｍ２，Ｉｘｘ ＝

２０ ｋｇ·ｍ２

发射过程中最大横向过载 ａ１ 为 ３ｇ，最大轴向

过载 ａ２ 为 １８ｇ
卫星分离速度：０．５ ｍ ／ ｓ
分离冲击：≤２００ｇ

１．２　 连杆式星箭分离机构组成和工作原理

本文提出的连杆式星箭分离机构组成如图 １ 所

示，主要由上对接环、下对接环、连杆式包带组件、
ＳＭＡ 拔销器、拉簧组件、分离弹簧组件、分离开关、
行程开关以及电连接器组成。

其中，连杆式包带组件由 ２ 套相同的包带组件
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对接而成，其中连杆部分的组成如图 ２ 所示，主要包

括 Ｕ 形连杆、固定连杆、调节螺栓、带孔销和中

间销。
连杆式星箭分离机构剖视图如图 ３ 所示，可以

看到，分离弹簧组件主要由分离弹簧盖、分离弹簧、
分离弹簧导向筒、分离弹簧导向杆、分离弹簧支架

组成。

　 图 １　 连杆式星箭分离机构组成　 　 　 　 　 　 图 ２　 连杆部分组成图 图 ３　 连杆式星箭分离机构剖视图

　 　 连杆部分剖视图如图 ４ 所示。
上对接环与卫星连接后成为一体，随卫星一起

分离，下对接环用于连接运载火箭，上下对接环通过

星箭分离面对接后用连杆式包带组件箍住，用记忆

合金拔销器将固定连杆锁住，此时连杆座上的片簧

被压紧。 然后通过拧紧调节螺栓使包带进一步收

紧，带动包带上的夹块将上下对接环连接后的梯形

斜面压紧。 最后依次将包带外侧的拉簧崩紧，完成

分离机构的锁紧状态设置。
分离时，通过电连接器给记忆合金拔销器通电，

拔销器动作，对固定连杆进行解锁，此时连杆机构在

片簧的作用下向外推出，同时包带在拉簧的作用下

向外移动并张开，使包带内侧的夹块脱离上下对接

环，从而解除对上下对接环的锁定。 随后，卫星在分

离弹簧的作用下，连同上对接环一起被推离下对接

环。 当上下对接环完全分开且超出分离开关和行程

开关的设定行程时，分离开关和行程开关分别向卫

星方和运载方发出分离成功信号，至此卫星分离

完成。
其中，分离弹簧盖与卫星直接接触，分离弹簧导

向杆在导向筒内滑动，对分离弹簧的推力起到导向

作用。
连杆解锁过程如图 ５ 所示。
卫星分离过程如图 ６ 所示。 卫星安装前，分离

弹簧处于自由状态，如图 ６ａ）所示；卫星安装后，分
离弹簧被压紧，如图 ６ｂ）所示；卫星解锁后，分离弹

簧将卫星连同上对接环一起弹出，完成卫星分离，如
图 ６ｃ）所示。

　 　 　 图 ４　 连杆部分剖视图　 　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 连杆解锁过程 图 ６　 卫星分离过程

２　 主要零件的设计

２．１　 对接环设计

对接框是星箭连接的重要结构件，在星箭连接

中承受包带解锁机构的夹紧力。 对接环采用铝合金

材质，屈服强度取 ２６０ ＭＰａ。 根据卫星尺寸，对接环

星箭分离面半径 Ｒ 设计尺寸为 ２０８ ｍｍ，上对接环高

度 Ｈ１ 为 ５０ ｍｍ，质量 ｍ１ 约为 １．８ ｋｇ，下对接环高度

Ｈ２ 为 ７２．５ ｍｍ，质量 ｍ２ 约为 ２．４ ｋｇ，如图 ７ 所示。

８２１
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图 ７　 对接环设计

２．２　 包带与夹块设计

根据对接环梯形斜面的尺寸确定包带夹块内角

θ 和高度 ｈ，根据夹块覆盖面积占对接面积的 ６０％ ～
７０％的原则来确定夹块的个数 ｎ 和周向尺寸。 每个

夹块的内角 θ 取 ４０°，高度 ｈ 为 ２８ ｍｍ，所占的周向

角 Δφ 为 １５°，夹块数量 ｎ 为 １６，所有夹块所占周向

角之和 ｎΔφ 为 ２４０°。 夹块材质选择铝合金。
包带材料要求成形工艺好，选择厚度 ０．２～２ ｍｍ

的 β 相钛合金带材（牌号 ＴＢ２），此处选择包带厚度

为 ｔ 为 １．３ ｍｍ。 包带的宽度 ｂ 约为夹块高度 ｈ 的

１．２～１．３ 倍，取为 ３５ ｍｍ。
设计后的包带和夹块如图 ８ 所示。

图 ８　 包带和夹块设计

２．３　 分离弹簧设计

为使卫星分离速度 ｖ 达到 ０．５ ｍ ／ ｓ，设分离弹簧

刚度为 ｋ，弹簧工作行程为 ｓ；２ 个分离开关，每个弹

力 Ｆ１ 为 １５ Ｎ，压缩量 ｓ１ 为 ４ ｍｍ；４ 个行程开关，每
个弹力 Ｆ２ 为 １５ Ｎ，压缩量 ｓ２ 为 ２． ８ ｍｍ，取 ｓ 为

８０ ｍｍ，根据动能定理，有
１
２
ｋｓ２ ＋ Ｆ１ｓ１ ＋ Ｆ２ｓ２ ＝ １

２
（ｍ ＋ ｍ１）ｖ２

　 　 得 ｋ＝ ７．６９ Ｎ ／ ｍｍ
根据此刚度初选弹簧规格并校核，最终分离弹

簧设计参数如表 １ 所示。
表 １　 分离弹簧设计参数

参数 设计结果

材料 碳素弹簧钢丝 Ｂ 级

切变模量 Ｇ ／ ＭＰａ ７１ ０００

弹性模量 Ｅ ／ ＭＰａ １９３ ０００

抗拉强度 σｂ ／ ＭＰａ １ ３７３

许用切应力 τｂ ／ ＭＰａ ６１７．８５

钢丝直径 ｄ ／ ｍｍ ６

弹簧中径 Ｄ ／ ｍｍ ６６

有效圈数 ｎ ８

实际刚度 ｋ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） ５

安装载荷 Ｆａ ／ Ｎ １８４．６

工作载荷 Ｆｂ ／ Ｎ ６１５．２

自由长度 Ｈ０ ／ ｍｍ ２２０．６

安装长度 Ｈ１ ／ ｍｍ ８８

工作行程 ｓ ／ ｍｍ ８０

最小切应力 τｍｉｎ ／ ＭＰａ １６２．３１

最大切应力 τｍａｘ ／ ＭＰａ ５４０．９

２．４　 包带预紧力计算

当各夹块尺寸相同并且沿周向均匀分布时，一
般的包带厚度较小不能承受剪力，最大预紧力 Ｐ 可

按（１）式计算［９］。

Ｐ ＝ Ｋ· １
ｎΔφ

２Ｍ
Ｒ

＋ Ｑ
μ１

＋ Ｎ ＋ ＮＴ
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｔａｎ（θ ／ ２） － μ
１ ＋ μｔａｎ（θ ／ ２）

（１）
式中： Ｋ为修正系数；Ｍ为作用在星箭分离面上的弯

矩；Ｑ 为作用在星箭分离面上的剪力；Ｎ 为作用在星

箭分离面上的轴向拉力；ＮＴ 为作用在星箭分离面上

分离弹簧、分离开关和行程开关产生的轴向推力；μ
为夹块与对接环之间的摩擦因数；μ１ 为两对接环之

９２１
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间的摩擦因数。
假设卫星质心处于卫星的体中心，则卫星质心

距星箭分离面的高度Ｈ ＝ ５００ ／ ２ ＋ ５０ ＝ ３００ ｍｍ，弯矩

Ｍ ＝ ｍａ１ｈ，剪力 Ｑ ＝ ｍａ１，轴向拉力 Ｎ ＝ ｍａ２，轴向推

力 ＮＴ ＝ Ｆｂ ＋ ２Ｆ１ ＋ ４Ｆ２，摩擦因数 μ和 μ１ 取 ０．０５，修
正系统 Ｋ 取 １，经计算，Ｐ ＝ １２ ５０９ Ｎ。

３　 设计结果校核

３．１　 包带强度复核

包带截面积可按照（２）式计算

ｆ ＝
αＡσＳ

Ｐ
（２）

式中： ｆ 为安全系数；α 为包带预紧力的均匀度，取
０．７，Ａ ＝ ｔ· ｂ；σｓ 为包带材料拉伸弹性极限， 取

６００ ＭＰａ。 得到 ｆ ＝ １．５３，包带强度满足要求。
３．２　 对接环强度静力分析

将卫星本体简化为集中质量点，模型下对接环

与运载连接处节点固支，包带夹块与对接环接触部

分设置为刚性连接，建立星箭分离机构的有限元模

型，如图 ９ 所示。

图 ９　 对接环有限元模型

分析工况如下表 ２ 所示。
表 ２　 准静态分析工况

工况
Ｚ 向（轴向）

过载 ｇ
Ｘ 向（横向）

过载 ｇ
Ｙ 向（横向）

过载 ｇ
一 １５．０ ３．０ －
二 １５．０ － ３．０
三 １８．０ １．５ －
四 １８．０ － １．５

　 　 分析结果如图 １０ 所示，从图中可以看出，应力

相对较大的位置分别为上、下对接环法兰连接螺钉

附近和下对接环加强筋处。 最大 Ｖｏｎ ｍｉｓｅｓ 应力为

７７．６ ＭＰａ，而铝合金屈服强度 ２６０ ＭＰａ，强度满足

要求。

图 １０　 最大应力云图

３．３　 连杆式包带解锁过程分析

利用 ＰＴＣ Ｃｅｒｏ Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ ３．０ 软件对连杆式包

带进行运动仿真和干涉检查，如图 １１ 所示。 分析结

果如图 １２ 所示，结果表明各机构部件可以正常动

作，无运动干涉，能够实现解锁功能。

图 １１　 连杆式包带解锁过程运动仿真分析

０３１
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图 １２　 解锁过程仿真结果

３．４　 分离冲击分析

ＳＭＡ 拔销器选用航天东方红卫星有限公司自

研的 ＪＹ⁃２４０ 拔销器， 拔销力 ２４０ Ｎ， 工作行程

２．７ ｍｍ，供电电流 ３ Ａ，电阻约 ４ Ω，通电后 １ ｓ 内解

锁，实测拔销时产生的冲击小于 １４０ｇ，而连杆式包

带解锁过程中产生的分离冲击主要由拔销器造成，

整个分离机构可满足分离冲击小于 ２００ｇ 的指标。

４　 结　 论

本文根据卫星总体对星箭分离机构的技术要

求，以 １００～２００ ｋｇ 级卫星为研究对象，将连杆结构

与包带相结合，采用记忆合金拔销器代替爆炸螺栓

进行解锁，提出了一种新的星箭分离机构设计形式，
开展了相关方案设计工作，并通过公式验证和有限

元仿真复核了主要零件的强度，通过对机构解锁过

程进行运动仿真和干涉检查。 结果表明连杆式星箭

分离机构方案设计能够在承载 ２００ ｋｇ 的情况下使

分离冲击小于 ２００ｇ，达到总体设计指标要求，也为

其他小卫星星箭分离机构设计提供了一种新思路。
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Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇ Ｒｏｄ Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ
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适用于商业航天的全局 ＭＰＰＴ 优化算法

徐仪圆， 许祺峰
（上海空间电源研究所， 上海　 ２００２４５）

摘　 要：在不均匀的光照和温度条件下，商业航天中微小卫星并联使用的太阳能帆板与体装光伏面

板会因为串联旁路二极管，Ｐ⁃Ｖ 输出特性呈现多峰的特点，导致常规算法无法跟踪到全局的最大功

率点。 在不增加任何附加硬件电路的条件下，通过局域搜索取代全局搜索，充分运用并联光伏阵列

峰值点与光伏单元的开路电压、短路电流间的比例关系，提出一种基于电压闭环的快速稳定的全局

ＭＰＰＴ 优化算法。 将其运用到不调节母线的电源模块，可实现对并联光伏阵列全局最大功率点的

跟踪。 以百瓦级的 Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 变换器为主搭建实验平台，验证了快速稳定 ＭＰＰＴ 优化算法的有

效性。

关　 键　 词：电源模块；并联光伏阵列；电压闭环控制；多峰值；全局最大功率点跟踪

中图分类号：Ｆ４０７．５； Ｆ４１６．５　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０１３３⁃０７

　 　 随着商业航天的蓬勃发展，微小卫星组网星座

的供电能力要求航天企业从单颗研制转向批量生

产，标准化、模块化、系列化日益成为航天器能源系

统的发展方向。 因为灵活性高、生产周期短、成本低

的特点，目前基于 ＣＯＴＳ 的电源控制模块和模块化

的太阳翼已成为高性价比的微小卫星电源系统持续

的能力拓展趋势［１］。 航天军工企业在不调节母线

架构中引入了光伏发电中常见的最大功率点跟踪

（ｍａｘｉｍｕｍ ｐｏｗｅｒ ｐｏｉｎｔ ｔｒａｃｋｉｎｇ，ＭＰＰＴ）技术，取代传

统的直接能量传输方式，也展现出商业航天军民融

合的一项颠覆式改革创新。
国内航天器的 ＭＰＰＴ 控制电路仍然采用硬件实

现，交错扰动法［２］ 只考虑光伏曲线的单峰模式，容
易陷入光伏功率多峰值输出曲线的局部峰值点，缺
乏对多峰模式的研究。 对于多峰值的 ＭＰＰＴ 软件控

制策略，国内外学者已经开展了诸多研究，主要分为

两大类：
１） 采用智能算法如优化的粒子群算法［３］、优化

的果蝇算法［４］、人工免疫模糊控制算法［５］ 等，相当

于一种专家系统，依靠经验设置参数，但航天工程的

数据库较少仍可能陷入局部峰值，可复制性差；
２） 旁路局部热斑的太阳能电池片，通过可重构

技术［６］构建最大无故障系统，功率曲线变多峰模式

为单峰模式，功率的损失大，需要增加硬件电路，硬
件软件化的优势不明显。

本文依托模块化的 ＭＰＰＴ 控制电路架构，在不

增加硬件电路的前提下，提出一种基于电压闭环的

快速稳定的全局 ＭＰＰＴ 优化算法，局域采用固定小

步长的电导增量法取代全局搜索，充分运用单体太

阳能电池的峰值电压与开路电压、峰值电流和短路

电流间的比例关系，实现对多峰曲线的全局最大功

率点的跟踪，具有快速性、准确性和抗干扰性。

１　 并联太阳能电池阵列输出特性

１．１　 光伏建模

文献［７］给出了如图 １ 所示的单体光伏电池的

等效电路。

图 １　 单体光伏电池等效电路
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图中， Ｉｐｈ 是光生电流，即光伏电池的短路电流

Ｉｓｃ；ＶＪ 是结电压；ＩＤ 是二极管流过的电流；Ｒｓ 是串联

电阻；Ｒｓｈ 是并联电阻。
可得其输出电流 Ｉ 和输出电压 Ｖ 的等效数学模

型为

Ｖ ＝ ＶＤ － ＲｓＩ

Ｉ ＝ Ｉｐｈ － ＩＤ －
ＶＤ

Ｒｓｈ

ì

î

í

ïï

ïï

（１）

　 　 Ｉｏ 是暗电流，指无光照时在外电压作用下流过

ＰＮ 结的反向饱和电流，与 ＩＤ 的关系是

ＩＤ ＝ ＩＯ ｅｘｐ
ｑＶＤ

ｎｋＴ
æ

è
ç

ö

ø
÷ － １é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （２）

式中： ｑ 是电子电荷；ｋ 是波尔兹曼常数；Ｔ 是光伏绝

对温度；ｎ 是二极管品质因子。
光伏单元的 Ｉ⁃Ｖ，Ｐ⁃Ｖ输出特性如图 ２所示，当工

作在最大功率点（Ｖｍ，Ｉｍ） 处有其最大功率 Ｐｍ。 最

大功率点处的电压电流与开路电压 Ｖｏｃ 和短路电流

Ｉｓｃ 的关系近似于［８］

Ｖｍ ≈ ０．７６ＶＯＣ

Ｉｍ ≈ ０．９ＩＳＣ
{ （３）

图 ２　 单体光伏电池输出特性

为了提高航天器供电系统的功率等级，体装太

阳能电池板与太阳翼并联，并联太阳能电池阵的等

效电路如图 ３ 所示。

图 ３　 并联太阳能电池阵等效电路

假设各模块的参数匹配， ＮＰ 为并联支路数，理
想情况下的电压和电流表达式为

ＶＰＶ，ａｒｒａｙ ＝ Ｖ
ＩＰＶ，ａｒｒａｙ ＝ ＮＰＩ

{ （４）

　 　 并联太阳能电池阵的输出特性可等效成电池单

体，只有一个峰值点，且最大功率点电压电流与开路

电压 ＶＯＣ 和短路电流 ＩＳＣ，ａｒｒａｙ 的关系仍近似于

Ｖｍ，ａｒｒａｙ ≈ ０．７６ＶＯＣ，ａｒｒａｙ

Ｉｍ，ａｒｒａｙ ≈ ０．９ＩＳＣ，ａｒｒａｙ
{ （５）

１．２　 不均匀光照和温度下并联阵列的峰值点分布

模块化的太阳翼和体装的光伏面板通过并联满

足整星的功率需求，但由于卫星周期绕轨时照度和

温度不断变化，单个太阳能电池片的短路电流和开

路电压也在时时变化，能够输出的最大功率也不同。
当照度和温度条件相同时，并联电路的 Ｐ⁃Ｖ 输

出特性与单体电池呈简单倍数关系，即电压相等条

件下电流相加。 当由于热传导时卫星体装板散热比

太阳翼慢导致温度不均匀时，或者因为局部阴影遮

蔽，各单体的输出特性不再一致。 在一定条件下，其
中一条并联支路中温度较高的太阳能电池片将被当

作负载消耗其他太阳能电池片所产生的热量，严重

时会影响整个不调节母线系统的动态平衡。 为了防

止因发热造成的器件损坏，通常会给太阳能电池片

串联二极管，虽然提高了供电阵的输出功率，但 Ｐ⁃Ｖ
输出特性会出现多峰值的特点。

图 ４ 为一种组件参数失配时阵列的 Ｉ⁃Ｖ，Ｐ⁃Ｖ 输

出特性曲线，代表了太阳能阵在切换日昼和日影期

间的瞬态光照和温度特性。 当阵列输出电压 ｖＰＶ ＜
ＶＯＣ２ 时（Ｂ 点左侧区域），串联二极管均导通，阵列电

流等于 ２ 个组件电流之和，ＰＶ１ 和 ＰＶ２ 均输出功率；
当阵列电压 ｖＰＶ ＞ ＶＯＣ２ 时（Ｂ 点右侧区域），二极管

ＶＤｐ２ 截止，ＰＶ２ 不再输出功率，阵列输出特性和 ＰＶ１

输出特性一致。
在 Ａ 点左侧，输出功率随电压升高而增加，Ａ 到

Ｂ 点，输出功率随电压升高而降低，因此 Ａ 是局部峰

值点；在 Ｂ 到 Ｃ 点，输出功率又随电压升高而增加，
在 Ｃ点右侧，功率随电压升高而降低，因此 Ｃ是另一

局部功率峰值点。 图 ４ａ） 表示体装板先进入阴影区

（Ｓ１ ＞ Ｓ２），全局 ＭＰＰ 是 Ｃ 点，图 ４ｂ） 表示太阳翼先

进入阴影区（Ｓ１ ＜ Ｓ２），全局ＭＰＰ 又变成了 Ａ点。 以

上分析表明，Ｉ⁃Ｖ曲线呈多级阶梯状，推广到有 ＮＰ 个

模块组成的并联阵列，其 Ｉ⁃Ｖ曲线一般会出现 ｎ段台

阶，Ｐ⁃Ｖ曲线上出现 ｎ个局部功率峰值点。 同时对于
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第 ｉ 个功率峰值点处的电流和对应的分段短路电流

有如（６） 式所示的近似关系

Ｉｍ，ｉ ≈ ０．９Ｉｓｃ，ｉ （６）

图 ４　 不均匀光照和温度下并联阵列的输出特性

　 　 因此在极端条件下，太阳能阵的输出功率恶劣，
为了高效利用星上能源，同时防止交错扰动法陷入

谷值，寻找全局最大功率点的多峰值 ＭＰＰＴ 算法显

得尤为重要。

２　 ＭＰＰＴ 优化算法设计

２．１　 增量电导法

图 ５ 为单峰值 Ｐ⁃Ｖ 输出特性曲线，最大功率点

既是函数的极值点又是函数的最值点，在输出特性

曲线上对 Ｐ 求导，在极值点有

ｄＰ
ｄＶ

＝ ｄ（ＶＩ）
ｄＶ

＝ Ｉ ＋ Ｖ ｄＩ
ｄＶ

＝ ０ （７）

图 ５　 单峰值功率－电压输出特性

增量电导法 （ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌ ｃｏｎｄｕｃｔａｎｃｅ ｍｅｔｈｏｄ，
ＩＮＣ） 就是利用 ｄＰ ／ ｄＶ 在极值点左右会变号， 将

ｄＰ ／ ｄＶ 展开为 Ｉ ＋ ｄＩ ／ ｄＶ，不断判断 Ｉ ＋ ｄＩ ／ ｄＶ的值是

否等于 ０，以此判断是否已经追踪到极值点。
增量电导法的思路简单、实现容易，在最大功率

点的振动较扰动观察法小，但缺点是无法确定该极

值点就是全局最大功率点也就是曲线的最值点，增
量电导法的流程图如图 ６ 所示。

图 ６　 增量电导法的流程图

２．２　 全局 ＭＰＰＴ 优化算法

本文提出的 ＭＰＰＴ 控制算法主体采用了电压闭
环控制，通过脉宽调制改变 ＰＷＭ 波的占空比，为了
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实现对 ＧＭＰＰ 的追踪，全局 ＭＰＰＴ 优化算法需要快

速遍历光伏阵列的输出电压范围，判断找到 ＧＭＰＰ
后稳定在 ＧＭＰＰ 处结束搜索。

在不调节母线中，光伏阵列通过充电变换器给

储能电池充电。 充电变换器要求输入输出电流连

续，传统非隔离降压拓扑 Ｂｕｃｋ 变换器因其输入电

流断续而不适用此应用场合，而 Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 变换

器［９］在传统 Ｂｕｃｋ 变换器的输入侧加入了 ＬＣ 滤波

器，使得输入侧电流连续，因此可以追踪到 ＭＰＰ，在
航天电源系统中被广泛使用。 由伏秒平衡可知，其
输入电压和输出电压与占空比的关系与 Ｂｕｃｋ 电路

一致

Ｄ ＝
ＶＯ

ＶＰＶ
（８）

　 　 变换器输出端负载为蓄电池，蓄电池电压在瞬

间不能突变，相当于恒压负载。 忽略输出端蓄电池

电压的扰动，改变阵列输出电压 ＶＰＶ，负载输出电压

ＶＯ 也会改变

Ｄ ± ΔＤ ＝
ＶＯ ± ΔＶＯ

ＶＰＶ ± ΔＶＰＶ
（９）

　 　 将 ΔＶＰＶ 替换成扫描的大步长 β，结合增量电导

法的小步长 α ，即可实现全局 ＭＰＰＴ 优化算法的参

考电压快速遍历。
图 ７ 是全局 ＭＰＰＴ 优化算法的流程图。
全局 ＭＰＰＴ 优化算法主体包括 ５ 步：
１） 初始条件：
充电变换器启动充电，必须满足 ２ 个条件：太阳

能阵有多余的能量和储能电池电压低于相应电压参

考值，同时考虑 Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 变换器采用降压电路，故
初始值设置应该略高于 ２８ Ｖ 母线电压，本文中设置

为 ２９ Ｖ。
２） 局域采用增量电导法寻找极值点并保留极

值点的最大功率值。
３） 大步长寻找谷值：
并联阵列 Ｐ⁃Ｖ输出特性是一个分段函数，如图４

中 Ｂ 点就是区间端点，Ｂ 点是该分段函数的极小值

点，与极大值点相反，在该点左侧 ｄＰ ／ ｄＶ ＜ ０，在该

点右侧 ｄＰ ／ ｄＶ ＞ ０。 采用大步长 β 扫描 Ｖｒｅｆ，寻找多

峰值曲线极小值点，记录极小值点处的电流为 Ｉｓｃ，ｉ，
计算 Ｖｒｅｆ ＝ Ｐｍ ／ Ｉｓｃ，ｉ 的值并记为点 Ｄ（Ｖｒｅｆ，ｎｅｗ，Ｉｉｎ，ｎｅｗ）。

４） 搜索下一极大值点：
在 Ｉ⁃Ｖ曲线的第一象限内，过点 Ａ和Ｄ有且只有

一条反比例函数曲线如图 ４ａ） 所示。 由简单的数学

图 ７　 全局 ＭＰＰＴ 优化算法的流程图

关系可知，曲线下边的功率都比 Ａ 点小，可以进一步

加速搜索，曲线上边的功率都比 Ａ大。 若 Ｉｉｎ，ｎｅｗ 不为

０，表示 Ｉ⁃Ｖ 曲线与反比例函数有交点， 即有新的

ＧＭＰＰ 点，设为 Ｃ 点。
如上文所述，对于第 ｉ 个功率峰值点处的电流

和对应的分段短路电流有（６） 式所示的关系，故 Ｃ
点处的判断条件为

６３１



增刊 徐仪圆，等：适用于商业航天的全局 ＭＰＰＴ 优化算法

ｄＰ
ｄＶ

≥ ０

Ｉｉｎ，ｎｅｗ ＞ ０．９Ｉｓｃ，ｉ

ì

î

í
ïï

ïï
（１０）

　 　 若满足，则进入第二步局域的增量电导法，若不

满足，则进入第三步大步长扫描。
５） 结束条件：
文献［１０］表明，无论光照与温度是否均匀，当

工作电压大于阵列开路电压的 ９０％时，就不会存在

局部的 ＭＰＰ，故算法的结束条件是 Ｖｒｅｆ大于 ０．９ＶＯＣ。
开路电压 ＶＯＣ使用实际的模块化光伏电池所给的标

准测试值即可。

３　 仿真校验

为验证本文提出的全局 ＭＰＰＴ 优化算法的性

能，首先需要模拟真实情况下由于不均匀光照或温

度条件造成的多峰值输出特性曲线。 使用实验室的

光伏模拟器 Ａｇｉｌｅｎｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ Ｅ４３６０Ａ 模拟如表 １
中 ２ 路光伏阵列并联输出特性。 阵列 １ 模拟图

４ａ），阵列 ２ 模拟图 ４ｂ），并在 ＭＡＴＬＡＢ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 中

建模仿真输出特性曲线如图 ８ 所示。

图 ８　 并联光伏阵列输出特性仿真

表 １　 并联光伏阵列参数

参数 阵列 １ 阵列 ２
并联支路数 ２ ２
开路电压 ／ Ｖ ６０．１ ５９．２
短路电流 ／ Ａ ４．８０ ５．０２

ＧＭＰＰ 点电压 ／ Ｖ ４５．０ ３７．０
ＧＭＰＰ 点电流 ／ Ａ ３．７４ ４．３７
ＧＭＰＰ 点功率 ／ Ｗ １６８．４ １６１．３

　 　 通过百瓦级的 Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 变换器实现全局最大

功率跟踪算法，如图 ９ 搭建对 Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 变换器进

行电力电子建模与闭环控制，合理设置仿真参数为

大步长 β ＝ ２ Ｖ，小步长 α ＝ ０． ２ Ｖ，初始参考电压

２９ Ｖ，采样频率 １ ＭＨｚ，数字控制芯片使用 ＴＩ 公司

的 ＤＳＰ ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５，定时器 ＣＰＵ Ｔｉｍｅｒ０ 触发算

法工作频率 １ ｋＨｚ，Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 主电路参数见表 ２。

图 ９　 Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 变换器建模与闭环控制

表 ２　 Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 主电路参数

参数 数值

开关频率 ｆｓｗ ／ ｋＨｚ １００

滤波电感 Ｌ１ ／ μＦ ８０

滤波电感 Ｌ２ ／ μＦ ８０

滤波电容 Ｃ１ ／ μＨ ３３

输出电容 Ｃ２ ／ μＨ ２２

本文提出的全局 ＭＰＰＴ 优化算法的跟踪情况如

图 １０ 仿真波形所示，可以看出无论哪种情况下，本
算法都追踪到了 ＧＭＰＰ，且稳定在该参考点的电压

Ｖｒｅｆ没有在最大功率点处震动，体现了算法的稳定

性，是本算法的主要优势。

图 １０　 全局 ＭＰＰＴ 优化算法仿真结果
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同时，从图 １０ 可以看出，在 ０．３ ｓ 时，由于外界

的光照和温度发生变化，该算法能迅速判断环境变

化，并重新开始追踪，体现了算法的灵敏性，通过合

理设置重启算法条件，可以调节算法对环境变化的

灵敏度，起到一定的抗干扰功能。
最后，以阵列 ２ 为例，通过图 １１ 的实验验证，在

输入电压技术指标范围内，追踪到了 ＧＭＰＰ。

图 １１　 全局 ＭＰＰＴ 优化算法的实验结果

表 ３　 算法仿真跟踪速度与精度

阵列号 跟踪时间 ／ ｍｓ 跟踪电压 ／ Ｖ 功率精度 ／ ％
１ ２１０ ４４．８０ ９９．８
２ １２８ ３７．１０ ９９．６

　 　 由表 ３ 可知，本文中的全局 ＭＰＰＴ 优化算法能

在 ３００ ｍｓ 内准确地跟踪到阵列的全局最大功率点，
追踪时间与初始点位置有关，跟踪速度快，追踪精度

与步长设置有关，追踪精度高。 随着太阳能电池阵

中并联支路数的增多，输出电压等级升高，全局

ＭＰＰＴ 优化算法的优势会更明显。

４　 结　 论

本文以不均匀光照和温度条件下并联光伏阵列

的多峰值 Ｐ⁃Ｖ 输出特性为背景，研究了一种基于电

压闭环的全局 ＭＰＰＴ 优化算法，在不增加附加硬件

电路的条件下，仿真校验并通过实验验证了该算法

对 ＧＭＰＰ 的快速追踪。 该算法具有抗干扰的特点，
为不调节母线的充电控制模块提供一种创新的、高
性价比的选择。 本文采用输入输出电流连续的

Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ 变换器作为主电路，限制了追踪效率，后
续工作将考虑采用宽禁带功率器件来改善控制算法

的性能。
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［９］　 ＪＩＡ Ｐ， ＺＨＥＮＧ Ｔ Ｑ， ＬＩ Ｙ． Ｐａｒａｍｅｔｅｒ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ｄａｍｐｉｎｇ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ Ｃｏｎｖｅｒｔｅｒ［ Ｊ］． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓ ｏｎ Ｐｏｗｅｒ
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Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ， ２０１３， ２８（８）： ３８４５⁃３８５９
［１０］ ＬＹＤＥＮ Ｓ， ＨＡＱＵＥ Ｍ Ｅ， ＧＡＲＧＯＯＭ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ Ｍａｘｉｍｕｍ Ｐｏｗｅｒ Ｐｏｉｎｔ Ｔｒａｃｋｉｎｇ Ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ Ｓｕｉｔａｂｌｅ ｆｏｒ ＰＶ Ｓｙｓｔｅｍｓ

ｕｎｄｅｒ Ｐａｒｔｉａｌ Ｓｈａｄｉｎｇ Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥Ａｕｓｔｒａｌａｓｉａｎ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ Ｐｏｗｅｒ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ｔａｓｍａｎｉａ， Ａｕｓｔｒａｌｉａ， ２０１３

Ａ Ｇｌｏｂａｌ ＭＰＰＴ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒ Ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ

ＸＵ Ｙｉｙｕａｎ， ＸＵ Ｑｉｆｅｎｇ
（Ｓｈａｎｇｈａｉ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｓｐａｃｅ Ｐｏｗｅｒ⁃Ｓｏｕｒｃｅｓ， Ｓｈａｎｇｈａｉ ２００２４５， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｕｎｅｖｅｎ ｉｌｌｕｍｉｎａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ， ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｓｏｌａｒ ｗｉｎｇｓ ａｎｄ ｂｏｄｙ⁃ｍｏｕｎｔｅｄ
ｓｏｌａｒ ｐａｎｅｌｓ ａｒｅ ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｉｎｔｏ ｏｎｅ ｂｒａｎｃｈ ｉｎ ｐａｒａｌｌｅｌ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ Ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ ｍｉｃｒｏ⁃ｓａｔｅｌｌｉｔｅ， ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｐｅａｋ
ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｏｕｔｐｕｔ ｐｏｗｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｂｒａｎｃｈ ｗｏｕｌｄ ａｐｐｅａｒ ｂｅｃａｕｓｅ ｏｆ ｔｈｅ ｂｙｐａｓｓ ｄｉｏｄｅｓ． Ａｓ ａ ｒｅｓｕｌｔ， ｉｔ ｉｓ ｄｉｆｆｉｃｕｌｔ
ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｏｗｅｒ ｐｏｉｎｔ ｔｒａｃｋｉｎｇ （ＭＰＰＴ） ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｔｏ ｔｒａｃｋ ｔｈｅ ｇｌｏｂａｌ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｏｗｅｒ ｐｏｉｎｔ
（ＧＭＰＰ）． Ａ ｆａｓｔ ａｎｄ ｓｔａｂｌｅ ｖｏｌｔａｇｅ ｃｌｏｓｅｄ ｌｏｏｐ ＭＰＰＴ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｗｉｔｈｏｕｔ ａｄｄｉｎｇ ａｎｙ
ａｄｄｉｔｉｏｎａｌ ｈａｒｄｗａｒｅ ｃｉｒｃｕｉｔ． Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｐｅａｋ ｐｏｉｎｔ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｐａｒａｌｌｅｌ ｓｏｌａｒ ａｒｒａｙ ａｎｄ ｔｈｅ
ｏｐｅｎ ｃｉｒｃｕｉｔ ｖｏｌｔａｇｅ ａｎｄ ｓｈｏｒｔ ｃｉｒｃｕｉｔ ｃｕｒｒｅｎｔ ｏｆ ｓｏｌａｒ ｕｎｉｔ， ｌｏｃａｌ ｓｅａｒｃｈｉｎｇ ｉｓ ｕｓｅｄ ｉｎｓｔｅａｄ ｏｆ ｇｌｏｂａｌ ｓｅａｒｃｈｉｎｇ． Ｗｈｅｎ
ｉｔ ｉｓ ａｐｐｌｉｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｐｏｗｅｒ ｍｏｄｕｌｅ ｏｆ ｕｎｒｅｇｕｌａｔｅｄ ｂｕｓ， ｉｔ ｃａｎ ｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙ ｒｅａｌｉｚｅ ｔｈｅ ｇｌｏｂａｌ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｏｗｅｒ ｐｏｉｎｔ
ｔｒａｃｋｉｎｇ ｏｆ ｐａｒａｌｌｅｌ ｓｏｌａｒ ａｒｒａｙ． Ａｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｐｌａｔｆｏｒｍ ｉｓ ｂｕｉｌｔ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａ ｈｕｎｄｒｅｄ⁃ｗａｔｔ ｓｕｐｅｒｂｕｃｋ ｃｏｎｖｅｒｔｅｒ ｔｏ
ｖｅｒｉｆｙ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆａｓｔ ａｎｄ ｓｔａｂｌｅ ＭＰＰＴ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｐｏｗｅｒ ｍｏｄｕｌｅ； ｐａｒａｌｌｅｌ ｓｏｌａｒ ａｒｒａｙ； ｖｏｌｔａｇｅ ｃｌｏｓｅｄ ｌｏｏｐ ｃｏｎｔｒｏｌ； ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｐｅａｋ ｖａｌｕｅ ｐｏｉｎｔｓ； ｇｌｏｂａｌ
ｍａｘｉｍｕｍ ｐｏｗｅｒ ｐｏｉｎｔ

９３１



２０２０ 年

第 ３８ 卷

１２ 月

增刊

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｄｅｃ．
Ｖｏｌ．３８

２０２０
Ｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔ

收稿日期：２０２０⁃０９⁃０１
作者简介：单悌磊（１９８９—），航天东方红卫星有限公司工程师，主要从事航天器机械总体设计研究。
通信作者：白照广（１９６３—），航天东方红卫星有限公司研究员，主要从事航天器总体设计研究。

ｅ⁃ｍａｉｌ：ｂａｉｚｈａｏｇｕａｎｇ＠ ｄｆｈｓａｔ．ｃｏｍ

捕风一号卫星构型与结构优化设计

单悌磊， 白照广， 陈寅昕， 邸国栋， 葛逸民， 冯振伟
（航天东方红卫星有限公司， 北京　 １０００９４）

摘　 要：根据捕风一号卫星的任务特点，对运载火箭、飞行姿态、设备布局、能源要求、总装测试等约

束条件进行了需求分析，对卫星的总体构型进行了设计，优化了太阳翼安装形式，并最终确定了卫

星的构型尺寸。 之后依据构型设计结果，对主承力结构进行了详细设计，对主承力接头连接、结构

减重进行了优化，并开展了力学分析与实验。 结果表明捕风一号卫星具备高刚度和高强度的结构

承载能力和良好的质量特性，并最终通过了运输环境、海上起竖及发射环境的考核验证，可为同类

卫星的构型与结构设计提供参考。

关　 键　 词：捕风一号卫星；构型；结构；优化设计

中图分类号：Ｖ４２３　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０１４０⁃０６

　 　 卫星构型设计是根据总体任务把卫星各个分系

统及其仪器设备组合成一个内部和外部空间尺寸协

调、保证卫星功能的实现、满足各分系统仪器设备安

装要求、能经受运载火箭发射过程的力学环境、有利

于卫星研制和有效载荷能力增长的卫星整体［１］。
卫星结构设计是在构型设计基础上，进一步确定主

结构形式和传力路径，并根据刚度分配、尺寸质量等

要求选定结构材料、截面尺寸、零部件参数、结构连

接参数等［２］。 由于卫星构型决定了卫星结构的基

本形式，因此结构设计师必须尽早地参与到构型设

计工作中。 对于微纳卫星而言，构型与结构设计耦

合性更强，应该多加关注。
捕风一号卫星由 ２ 颗技术状态完全一致的卫星

组成，采用微纳卫星平台，单星质量约 ８０ ｋｇ，有效载

荷为 ＧＮＳＳ⁃Ｒ 微波遥感器，主要用于开展科学研究

和遥感应用。 卫星采用五百多公里的低倾角轨道，
并由长征十一号运载火箭，采用海上移动平台，一箭

双星发射入轨。
本文根据捕风一号卫星任务需求，分析了运载

火箭、飞行姿态、设备布局、能源要求、总装测试等约

束条件［３⁃４］，对捕风一号卫星的总体构型和结构进

行了详细设计，并对设计要素进行了优化，实现了高

刚度和高强度的承载能力和良好的质量特性。 设计

结果最终通过了各项实验及海上发射的考核验证，
各项指标均满足任务要求，可为同类卫星的构型与

结构设计提供参考。

１　 任务需求分析

１．１　 卫星质量、包络、强度、刚度等需求

捕风一号卫星选用长征十一号运载火箭，采用

海上移动平台，一箭双星方式发射，对卫星质量、质
心、包络、刚度、强度及安全性需求进行了分析，汇总

如下：
１） 双星包络需求：＜Φ１ ４００ ｍｍ×１ ５００ ｍｍ；
２） 双星质量需求：＜１６０ ｋｇ；
３） 单星质心偏差需求：＜５ ｍｍ；
４） 单星刚度需求：一阶横向≥２５ Ｈｚ，一阶纵向

≥５０ Ｈｚ；
５） 环境条件需求：卫星要承受正弦、随机、冲

击、噪声等力学条件，还要满足海上发射流程所带来

的公路运输环境、海上运输环境、起竖过载环境及海
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上气象环境等；
６） 安全性需求：为了保证分离安全，卫星安装

主轴与运载火箭纵轴夹角为 ３°，并且双星最近间隙

大于 ３０ ｍｍ。
１．２　 飞行姿态需求

卫星采用对地定向、三轴稳定控制方式，根据姿

态控制部件以及数传天线等设备极性定义和布局要

求，确定 Ｘ 轴（滚动轴）与飞行方向一致，Ｙ 轴（俯仰

轴）与轨道面法线方向一致，Ｚ 轴 （偏航轴） 指向

地面。
１．３　 有效载荷布局需求

ＧＮＳＳ⁃Ｒ 天线安装在对地面，要满足安装倾角

要求，并保证视场无遮挡。 直达辅助天线安装在对

天面，保证视场无遮挡。 上述视场中心以天线的几

何中心为准。
１．４　 能源需求

由于整星的长期功耗大、轨道光照不断变化等

约束条件，电源分系统对星表电池片的需求面积为

１．６ ｍ２，太阳翼展开后与卫星纵轴夹角为 １００°。
１．５　 其它设备布局需求

卫星共装载约 ７０ 台单机设备，构型与结构设计

在满足刚度、强度要求下，还需考虑各单机设备的安

装要求，如磁力矩器、磁强计、陀螺、动量轮、推力组

件等设备的极性要求，星敏感器、太阳敏感器等设备

的视场要求，锂离子蓄电池、电源分流板、ＤＣ⁃ＤＣ 模

块等设备的散热要求，以及其他设备的磁和 ＥＭＣ 要

求等。
１．６　 总装和测试需求

卫星构型设计应充分考虑卫星总装、起吊、翻转

等可操作性，简化地面工装设备要求，使其具有良好

的总装和测试开敞性，降低卫星总装操作难度和单

机拆装难度，并尽量提高星体内部通透性和操作者

可视范围。

２　 卫星构型优化设计与确定

２．１　 太阳翼安装形式优化

由于卫星长期功耗高，能源需求大，因此要求太

阳翼的面积尽量大。 然而受运载整流罩包络的影

响，进一步限制了卫星本体和太阳翼的尺寸。 为了

满足电池片布片面积需求，采用体装式太阳翼＋展
开式太阳翼的组合形式开展设计。 初步开展 ２ 种太

阳翼的安装方案：

方案 １　 太阳翼收拢时电池片朝向外侧，太阳

翼展开方向为⁃Ｚ 向，展开太阳翼对±Ｙ 体装侧板有

遮挡，为了弥补电池片面积不足，采用±Ｘ 体装式太

阳翼和±Ｙ 展开式太阳翼的组合安装形式，具体见

图 １。

图 １　 太阳翼安装形式（方案 １）

方案 ２　 太阳翼收拢时电池片朝向内侧，太阳

翼展开方向为＋Ｚ 向，展开太阳翼对本体无遮挡，为
了弥补电池片面积不足，采用±Ｘ，±Ｙ 体装式太阳翼

和±Ｙ 展开式太阳翼的组合安装形式，具体见图 ２。

图 ２　 太阳翼安装形式（方案 ２）

本文对 ２ 种太阳翼安装方案进行了对比，见表

１。 对比可知方案 ２ 具有以下优点：①整星发射状态

纵向包络更小，有利于减小卫星结构的体积和质量；
②整星发射状态纵向质心更低，有利于整星刚度的

提高，尤其是卫星需要在厂房内与运载对接，然后随

着运载水平运输至海上发射平台，因此整星质心越

低，更能克服水平运输带来的风险；③展开太阳翼的

尺寸更小、质量更小，更利于太阳翼平面度的保证；
④展开太阳翼的基频更高，可以避免与整星频率的

耦合。
综上所述，无论是技术指标还是太阳翼研制可

行性，方案 ２ 都更具优势，因此最终确定太阳翼展开
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方向为＋Ｚ 向，±Ｘ、±Ｙ 体装式太阳翼和±Ｙ 展开式太

阳翼的组合安装形式，除去结构安装孔、设备穿舱

孔、热控散热面等需求面积，有效太阳翼面积为

１．８ ｍ２，满足电源分系统 １．６ ｍ２ 使用要求。
表 １　 ２ 种太阳翼安装方案对比

参数 方案 １ 方案 ２
整星结构本体尺寸 ／ ｍｍ Φ８７５×１ ０８０ Φ９１０×８５６
发射纵向质心高度 ／ ｍｍ ５１０ ３７０
展开太阳翼尺寸 ／ ｍｍ １ ０００×５１０ ８１４×５７０
展开太阳翼质量 ／ ｋｇ ２．８５ ２．４６
展开太阳翼基频 ／ Ｈｚ ４０ ７７

２．２　 构型尺寸和质量的确定

根据卫星总体约束条件及各分系统仪器设备的

安装要求，综合考虑了机、电、热、指向及视场等相互

之间的约束关系后，给出最终发射和飞行状态构型

尺寸和质量，示意图见图 ３ 和图 ４：
１） 卫星本体：５２６ ｍｍ（Ｘ） × ６２６ ｍｍ（Ｙ） × ８５６

ｍｍ（Ｚ）；２） 卫星收拢尺寸：６５５ ｍｍ（Ｘ） × ７０３ ｍｍ
（Ｙ）×１ ０７５ ｍｍ（Ｚ）（含天线和太阳翼）；

３） 双星发射状态最大包络： ＜Φ１ ３９８ ｍｍ× １
１００ ｍｍ；

４） 太阳翼在轨展开跨度 ２ ２２８ ｍｍ；
５） 双星发射质量 １５８ ｋｇ。

图 ３　 卫星发射状态尺寸图

图 ４　 卫星飞行状态尺寸图

３　 结构优化设计

３．１　 主结构的组成与确定

通过对构型设计结果和各项约束条件分析，最
终确定了采用“板框结合式”结构设计方案，即卫星

本体采用铝蒙皮铝蜂窝板＋铝合金框架形式的主结

构。 通过选用成熟材料及加工工艺，进一步降低结

构研制成本和生产周期［５］。
主结构由底板、十字承力框架、上端承力框架、

顶板组成主承力结构，±Ｘ 侧板、±Ｙ 侧板组成辅助承

力结构。 其中底板、顶板、侧板采用铝蒙皮铝蜂窝

板，其余的框架结构采用铝合金框架。
３．２　 主承力连接点加强设计优化

捕风一号卫星采用新研制的对接环，对接环下

端面通过 ４ 个爆炸螺栓与运载适配器相连接，对接

环上端面与底板连接，然后底板与十字框架连接，具
体见图 ５。 经过力学分析发现，十字框架与底板连

接螺钉和埋件受力较大不能满足强度裕度设计

要求。

图 ５　 对接环与底板和框架连接示意图

为此开展了主承力连接点加强设计优化，在十

字框架与底板、对接环连接处预埋 ４ 个主承力接头

埋件，具体见图 ６。 这样可以实现对接环与十字框

图 ６　 主承力接头埋件示意图
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架的直接连接，不仅优化了传力路径，而且使得主承

力连接点得到了加强。 通过 ４ 处主承力接头连接，
可以直接将振动力传递到框架结构上，提高了结构

的承载能力。
３．３　 主结构减重优化设计

由于受到运载能力约束，捕风一号卫星整星质

量受限，这就要求结构质量占比越小越好。 在主结

构形式和尺寸确定的情况下，开展了结构质量优化

设计，为结构整体减质约 ５ ｋｇ，主要优化措施如下：
１） 对承力框架进行镂空设计，剔除非承载质

量；在框架承载筋条上设计“Ｕ”形减轻槽，进一步降

低框架质量；
２） 所有蜂窝板蒙皮厚度从原有的 ０．５ ｍｍ 优化

为 ０．３ ｍｍ，降低了蜂窝板蒙皮质量；
３） 对于±Ｘ 侧板、±Ｙ 侧板组成的辅助承力结

构，开展铝蜂窝板厚度优化设计，这对于整星而言是

个巨大挑战。 因为±Ｘ 侧板、±Ｙ 侧板不仅起到辅助

承力作用，还承载了体装式太阳电池片，结构板厚度

越小，越容易产生相对变形，稍有不慎会导致电池片

破裂。 最终在保证体装太阳电池片安全情况下，铝
蜂窝板整体厚度从原有 １６ ｍｍ，优化设计为 １０ ｍｍ。

４　 力学分析与验证

４．１　 分析模型建立

将卫星主结构中底板、侧板、±Ｙ 顶板等结构板

处理为铝蒙皮＋铝蜂窝芯子的复合材料板壳单元；
主承力框架用梁单元模拟；星上关键仪器设备均在

其质心处简化为集中质量元，用刚性 ＭＰＣ 单元与结

构板连接；整星模型的边界条件为对接环下端与运

载连接的 ４ 个螺栓处固支约束。 根据设计参数，利
用 ＭＳＣ ／ Ｐａｔｒａｎ 软件建立了卫星有限元模型［６］，整星

结构和“十字”框架有限元模型分别见图 ７ 所示。

图 ７　 整星结构和“十字”框架有限元模型

４．２　 模态分析与验证

用 ＭＳＣ ／ Ｎａｓｔｒａｎ 软件对整星模型进行整星模态

分析，得到卫星模态计算结果，一阶频率约 ６０ Ｈｚ。
然后卫星进行了专项力学实验，得到卫星整星的 Ｙ
向弯曲一阶频率为 ６１．３ Ｈｚ，Ｘ 向弯曲一阶频率为

６９．５ Ｈｚ， Ｚ 向一阶频率为 ２５０．１ Ｈｚ。 从实验结果来

看，结构设计满足运载对卫星的刚度要求，并且上述

频率分析结果与力学实验结果基本吻合，证明了分

析的正确性。

５　 主要技术特点

捕风一号卫星构型和结构设计有以下特点：
１） 实现了电池片大面积需求和紧凑包络约束

的相容性设计

由于长征十一号运载火箭整流罩内部空间有

限，并且卫星在整流罩内与纵轴夹角 ３°安装，水平

排列布局，进一步限制了卫星本体尺寸大小；然而卫

星长期功耗较大，对于太阳翼贴片面积有着较大需

求，这就要求卫星本体尽量大，造成了构型设计的矛

盾和难点。 通过不断优化构型布局，满足了卫星对

电池片的大面积需求和运载对卫星的包络要求。
２） 整星结构具有高刚度的承载能力

为了对比说明，定义卫星结构刚度质量因数 ＝
基频 ／结构占整星质量比。 通过对国内典型微纳卫

星结构的刚度质量因数对比分析（见表 ２），可以发

现捕风一号卫星结构的刚度质量因数其中是最高

的，也就说明结构占整星质量比一致的情况下，捕风

一号卫星的结构可以提供更高的刚度。
表 ２　 国内典型微纳卫星刚度质量因数比较

卫星
整星质

量 ／ ｋｇ
结构占整星

质量比 ／ ％
基频 ／ Ｈｚ

结构刚度

质量因数

欧比特一号 ５３ ２５．３５ ３２．７ １２９．０

皮纳二号 ３０ ４１．９５ ４１．９ ９９．９

微纳光学 ５９ ２４．７２ ３２．４ １３１．０

捕风一号 ７９ ３４．０６ ６１．３ １８０．０

３） 卫星的质量特性较优，可控性较高

通过对国内典型微纳卫星的横向质心偏离和惯

量主轴与质心坐标系夹角情况对比分析（见表 ３），
可以发现捕风一号卫星的横向质心的偏离是最小
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的，有利于降低发射阶段的振动耦合响应，并且有利

于降低星箭分离时卫星姿态角速度；捕风一号卫星

的惯量主轴与质心坐标系最大夹角是其中最小的，
可以降低在轨飞行过程的姿态耦合，有利于实现较

高的姿态控制精度。
表 ３　 国内典型微纳卫星质量特性比较

卫星
横向质心

Ｘ ／ ｍｍ
横向质心

Ｙ ／ ｍｍ
纵向质心

Ｚ ／ ｍｍ

惯量主轴

与质心坐

标系最大

夹角 ／ （°）

欧比特一号 ３．３２ －４．８５ １８４．５２ １３．８８

皮纳二号 ２７．８９ －２．３７ ２０８．５０ ９．９０

微纳光学 －７．７ －２．１６ １８３．３８ ６．４６

捕风一号 １．４４ －１．２５ ３６８．５７ ４．４９

４） 实现了具有辅助承力结构功能属性的 １０
ｍｍ 厚蜂窝板式体装太阳翼设计与验证

作为具有辅助承力结构功能的体装式太阳翼，
国内典型微小卫星皮纳二号采用铝合金的金属基

板，质量密度比铝蒙皮铝蜂窝基板大；部分卫星体装

式太阳翼虽然采用了铝蒙皮铝蜂窝基板，但厚度是

１６ｍｍ。 捕风一号卫星经优化设计，采用了 １０ ｍｍ

厚度的铝蒙皮铝蜂窝基板。 经过对比分析，捕风一

号卫星体装式太阳翼基板是国内典型微小卫星中承

载密度是最大的，不仅实现了整星结构的减重、体装

太阳翼的安装保证，而且同时具备了结构辅助承力

功能。

６　 结　 论

捕风一号卫星的构型设计是卫星完成任务的重

要保证，直接影响卫星功能和性能的实现，卫星结构

作为整星仪器设备载体，其设计合理性对实现卫星

研制、降低成本、提升研制和发射效率具有重要作

用，对于捕风一号类似的微纳卫星，二者耦合较强，
本文进行了统一考虑。

本文提出的捕风一号卫星构型与结构优化设计

方法，不仅从技术层面有效解决了卫星的设计难题，
很好的满足了卫星的各项要求，最终经过了卫星发

射考核验证。 并且主结构采用了大量铝合金框架，
原材料成本低、易获得、易加工，为缩短研制周期、降
低研制成本提供了工程保证，可为同类微纳卫星的

构型与结构设计提供参考。
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ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｒｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｉｚｅ ｉｓ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ ｓｏｌａｒ ａｒｒａｙ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ． Ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｉｓ
ｄｅｔａｉｌｅｄ ｄｅｓｉｇｎ ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ， ａｎｄ ｔｈｅ ｍａｉｎ ｂｅａｒｉｎｇ ｅｍｂｅｄｍｅｎｔ， ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｍａｓｓ ａｒｅ
ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ． Ｔｈｅｎ ｔｈｅ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ａｒｅ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｈｉｇｈ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ，
ｓｔｒｅｎｇｔｈ ａｎｄ ｇｏｏｄ ｑｕａｌｉｔｙ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｒｅ ａｃｈｉｅｖｅｄ， ａｎｄ ｈａｓ ｂｅｅｎ ｖａｌｉｄａｔｅｄ ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ ａｎｄ
ｌａｕｎｃｈ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ ｏｎ ｔｈｅ ｓｅａ．Ｔｈｉｓ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ｔｈｅ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｔｏ ｔｈｅ ｓｉｍｉｌａｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ＢＦ⁃１ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ；ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ；ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｏｐｔｉｍａｌ ｄｅｓｉｇｎ
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一种小尺度目标检测卷积神经网络设计

丛龙剑， 刘燕欣， 靳松直， 郝梦茜， 刘严羊硕， 周斌， 张辉
（北京航天自动控制研究所， 北京　 １００８５４）

摘　 要：航天装备的智能感知技术受距离与探测手段的制约，面临着检测目标尺度小的问题，深度

卷积神经网络是目前目标检测的主要技术手段，但小尺度目标在卷积神经网络前向计算过程中，由
于多次下采样的网络结构会损失较多的特征信息而不利于目标检测。 特征金字塔网络（ ｆｅａｔｕｒｅ
ｐｙｒａｍｉｄ ｎｅｔｗｏｒｋ，ＦＰＮ）是一种广泛应用于小尺度目标检测的网络设计，采用主干网络低层特征与高

层特征上采样相融合的方式。 提出将特征图放大尺寸的网络设计方法，并对网络分离提升主干网

络低 ／ 高层特征图与小 ／ 大尺度目标的匹配度，设计了一种特征漏斗网络（ ｆｅａｔｕｒｅ ｆｕｎｎｅｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ，
ＦＦＮ）。 经实验验证，特征漏斗网络相较于同级别网络在小尺度目标数据集 ＶｉｓＤｒｏｎｅ 中获得了更高

的检测精度与召回率而不损失过多的速度。

关　 键　 词：智能感知；卷积神经网络；小尺度目标检测

中图分类号：ＴＰ３９１　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２０）Ｓ０⁃０１４６⁃０８

　 　 高精度目标检测算法是航天装备智能感知技术

的关键技术，而由于航天装备的特殊性造成的成像

距离远、分辨率低等问题，探测目标在成像中普遍呈

现为小目标，因此针对小目标的目标检测算法优化

将进一步提升航天装备的智能感知能力。 随着深度

卷积神经网络的出现，目标检测算法由过去的手工

设计的传统算法，逐渐转向了智能化的深度学习算

法，这类算法相较于传统算法具有检测精度高、泛化

能力强的特点。
现阶段基于卷积神经网络的目标检测算法可以

分为两类：以 Ｆａｓｔｅｒ Ｒ⁃ＣＮＮ［１］、Ｍａｓｋ Ｒ⁃ＣＮＮ［２］ 为代

表的二阶段检测算法和以 ＳＳＤ［３］、ＹＯＬＯ 系列［４⁃６］ 为

代表的一阶段检测算法，但两者均可以分为主干网

络和检测器两部分卷积神经网络，主干网络作为特

征提取网络，将特征图输入至对应的检测器网络，完
成目标检测，因此主干网络对目标检测网络起到了

非常重要的作用。 本文针对小尺度目标检测任务，
围绕主干网络设计了一种基于特征漏斗网络的目标

检测卷积神经网络，相较于相似网络结构获得了更

佳的小尺度目标检测精度。

１　 研究现状

文献［７］首次提出使用深度卷积神经网络进行

图像分类任务，开创性地提出了 ＡｌｅｘＮｅｔ 网络，基于

该网络架构，学者们不断地进行优化改进，并提出了

ＶＧＧＮｅｔ［８］、Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ［９］ 等网络结构，ＶＧＧＮｅｔ 通过增

加网络深度获得更优的分类精度，Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ 通过增

加网络宽度同样实现了提升。 Ｆａｓｔｅｒ Ｒ⁃ＣＮＮ 首次提

出了全卷积神经网络的目标检测算法，使用 ＶＧＧ⁃１６
和 ＺＦｎｅｔ［１０］作为主干网络对图像进行特征提取，基
于主干网络输出的特征图，再使用卷积神经网络进

行框体预测和分类任务。 此后出现的 ＹＯＬＯ、ＳＳＤ、
Ｍａｓｋ Ｒ⁃ＣＮＮ 等算法，依然延续了使用分类任务的

卷积网络作为目标检测卷积神经网络的主干网络。
处理分类任务的深度卷积神经网络，被学者喻

为检测器的引擎，检测器的精度高度依赖于主干网

络［１１］，仅通过更换主干网络，相同的检测器就能获

得更高的精度。 分类网络后续呈现出了多态化发

展，深 度 方 面， 残 差 神 经 网 络 ＲｅｓＮｅｔ［１２］ 以 及

ＲｅｓＮｅｔＶ２［１３］ 通过对网络中不同卷积层间引入了
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ｓｈｏｒｔ ｃｕｔ 进行跳连，消除了模型退化现象，将网络深

度提升到了 １５２ 层并实现了当时最高的分类精度；
宽度方面 Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ 系列网络［１４⁃１５］ 则进一步加深拓

宽 Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ 模块，并提出使用 １×ｎ 与 ｎ×１ 卷积组合

实现 ｎ×ｎ 卷积从而实现增加网络感受野的同时减

低参数量，ＲｅｓＮｅｔ 作者也进一步拓宽网络宽度提出

了 ＲｅｓＮｅＸｔ［１６］。 连接方面，Ｈｕａｎｇ 等受 ＲｅｓＮｅｔ 的

ｓｈｏｒｔ ｃｕｔ 启发提出了 ＤｅｎｓｅＮｅｔ［１７］，通过增加网络层

级间连接的复杂度提升网络精度；ＴｒｉｄｅｎｔＮｅｔ［１８］ 通
过设计 ３ 个不同感受野大小的网络分支进行多尺度

预测；ＨＲＮｅｔ［１９］实现了一个不同分辨率并联且交互

的网络；ＳＥＮｅｔ［２０］在 ＲｅｓＮｅｔ 基础上引入了 ＳＥ 模块，
实现了不同层级间自适应地通道连接；此外神经网

络自动搜索（ｎｅｕｒａｌ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｓｅａｒｃｈ，ＮＡＳ）技术也

不断地驱动着分类网络的发展， ＳｐｉｎｅＮｅｔ［２１］ 和

ＲｅｇＮｅｔ［２２］设计了不同的搜索空间实现了分类能力

的进一步突破；ＤｅｔＮＡＳ［２３］ 提出了用于目标检测卷

积神经网络的主干网络的网络搜索方法，也获得了

超越 ＲｅｓＮｅｔ 的精度。 分类网络的发展不断地将识

别任务的精度提升到了新的高度，将这些网络作为

主干网络的目标检测卷积神经网络也不断地获得了

更高的精度。
在目标检测卷积神经网络设计中，由于主干网

络的设计主要用于图像分类任务，而分类任务由于

输入尺寸一致，且分类目标在图像占比较高，不受尺

度变化影响，与目标检测任务相矛盾：目标检测任务

中待检测目标在图像中呈现多尺度特性，而卷积神

经网络本身对尺度并不鲁棒［２４］，因此在小尺度目标

检测任务中，应重新设计网络。
高精度目标检测算法是航天装备智能感知技术

的关键技术，而由于航天装备的特殊性造成的成像

距离远、分辨率低等问题，探测目标在成像中普遍呈

现为小目标，因此针对小目标的目标检测算法优化

将进一步提升航天装备的智能感知能力。 随着深度

卷积神经网络的出现，目标检测算法由过去的手工

设计的传统算法，逐渐转向了智能化的深度学习算

法，这类算法相较于传统算法具有检测精度高、泛化

能力强的特点。

２　 小尺度目标检测卷积神经网络设计

深度卷积神经网络虽然具有非常好的非线性表

达能力，但其网络结构本身不具备尺度不变性，因此

需要大量的数据训练才能得到多尺度检测能力，因
此，现阶段小目标检测的增强手段主要分为 ３ 类：数
据增强、多尺度预测、特征超分辨。 其中数据增强手

段通过图像的过采样［２５］、复制粘贴目标［２５］、尺度匹

配训练［２６］、图像金字塔训练［２４］、邻域切片训练［２７］

等方法，从数据及训练方式入手，不涉及网络设计，
特征超分辨使用生成对抗网络对小目标特征细节进

行增强［２８⁃３０］，网络结构过于复杂而不利于应用。 本

节首先对现有的基于多尺度预测的网络设计做简要

介绍，基于其特点提出了一种新的主干网络结构，即
特征漏斗网络（ ｆｅａｔｕｒｅ ｆｕｎｎｅｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ，ＦＦＮ），并基

于该网络设计了小尺度目标检测卷积神经网络。
２．１　 基于多尺度预测的网络设计

目前主干网络设计大多延续了 ＡｌｅｘＮｅｔ 的五段

式设计，通常包含了 ４ 次 ＭａｘＰｏｏｌｉｎｇ 或带步长卷积

层进行下采样，特征图在卷积网络前向过程中不断

地缩小尺寸并增加通道数。 增加通道数是由于主干

网络首先设计于分类任务，通常进行 １ ０００ 类的分

类，因此普遍需要将最后一层卷积层的通道数增加

至 ２ ０４８ 层，再使用全连接层和 Ｓｏｆｔｍａｘ 层进行类别

预测；而增加通道数的同时不可避免地增加了计算

量，所以普遍采用分阶段下采样的操作以减少计

算量。
连续 ４ 次的下采样会使得目标的特征图中对应

尺寸随着网络深度的加深而不断缩小，１６×１６ 像素

大小的目标在最后一层卷积层输出的特征图中对应

的尺寸仅为 １×１，不利于目标检测。 ＳＳＤ 算法首次

在目标检测中提出了多尺度预测方法，但预测方法

使用了不同网络阶段生成的不同尺度的特征图来实

现多尺度目标预测。 文献［３１］则提出了特征金字

塔网络（ＦＰＮ），通过水平连接和自上而下的结构，构
建了一种多尺度高级特征结构。 这种网络结构在仅

增加少量计算量的代价下，在大（９６×９６ 像素）、中
（３２×３２ 到 ９６×９６ 像素之间）、小（３２×３２ 像素）３ 个

尺度的平均精度和平均召回率均有提升，且小尺寸

目标获得了更多的提升。 ２ 种多尺度预测方法如图

１ 所示。

图 １　 多尺度预测

７４１



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

ＳＳＤ 的多尺度预测降低了小尺度目标在深层网

络中特征损失，但直接使用浅层网络输出的特征图

预测，可能会由于网络深度不足、表达能力不强，造
成小尺度目标检测能力受限。 ＦＰＮ 的网络结构通

过将高维特征图上采样并与浅层特征图相加，但为

了减少计算和参数，上采样并没有使用插值或反卷

积而是简单地复制，受下采样损失的特征并没有被

还原。
２．２　 特征漏斗网络

本节结合 ＦＰＮ 的特点，为了减少小尺度目标在

下采样过程中损耗特征信息，提出了去下采样的网

络设计方法，针对增加计算开销的问题设计了一种

特征漏斗模块，以及一种采用特征漏斗模块的主干

网络，特征漏斗网络。
２．２．１　 去下采样的网络设计

ＦＰＮ 的特征融合方法和特征超分辨方法均试

图通过放大特征图来提升小尺度目标的检测性能，
但 ＦＰＮ 的特征融合方法针对经过多层下采样后的

特征图进行上采样或者超分辨的方法进行恢复，但
特征图所包含的特征在下采样过程中已被破坏，恢
复效果有限。 而特征超分辨方法使用深层特征图时

面临与 ＦＰＮ 相同的特征损失问题，而使用浅层特征

图超分辨又面临计算量过大的问题。
基于此，首先考虑到通过去掉池化层或缩小卷

积层步长的方法，减少主干网络的下采样次数以避

免特征图的损耗。 下采样次数每降低一次，输入特

征图分辨率会放大 ２×２ 倍，小目标对应的特征图也

会放大 ２×２ 倍，但这种操作同样会 ２×２ 倍地增加计

算量：
ＦＬＯＰｓ ＝ Ｗ × Ｈ × Ｃ × （ｋ × ｋ × Ｃ ＋ １） × ｎｕｍ － ｋ

　 　 由此可见，ＦＬＯＰｓ 与输入分辨率成正比，每减少

一层下采样，会导致后面的所有卷积层计算量增加

到 ２×２ 倍。 此外，在前向计算和反向传播时，由于

特征图尺寸提升，内存 ／显存消耗也会同样提升到

２×２倍，会造成过多额外的计算开销。
２．２．２　 特征漏斗模块

由于单纯减少下采样虽然能提升特征图分辨

率，但会造成计算开销成倍地上涨，因此考虑仅提升

输出框体预测和分类特征图的分辨率，而在特征图

传入至下一级前进行下采样操作。 以网络 ２ 次下采

样为节点，设计一种具有 ２ 个分支的模块，分别在首

层和末层后设置步长为 ２ 的 ３×３ ＭａｘＰｏｏｌｉｎｇ 层进行

下采样操作，而在输出至下一节点时进行通道合并

操作，由于相较于传统前向网络，增加了一个特征图

先大后小的网络结构，因此将整个模块称之为特征

漏斗模块，网络结构如图 ２ 所示。

图 ２　 特征漏斗模块

模块的输入特征图进行 ２ 个分支的计算：一个

分支采用先下采样的结构，即图 ２ 中左侧分支，只输

出至下一级；另一个分支则不进行下采样，计算后的

特征图首先进入图中右侧的输出进行尺度预测，再
进行下采样与左侧分支的特征图做通道合并，由下

方的输出传输给下一级网络。 通过这样的网络结构

设计，可以使得预测时拥有更高分辨率的特征图。
２．２．３　 残差网络

残差网络基于传统串行网络增加了 ｓｈｏｒｔｃｕｔ 连
接，将网络的输入与输出进行数值相加，作为下一层

的输入，让网络只学习输入输出之间的残差部分，使
得网络更容易训练，反向传播的梯度不易出现梯度

消失的情况。 作者团队设计了 ２ 种残差模块，基础

残差模块 （ ｂｕｉｌｄｉｎｇ ｂｌｏｃｋ ） 和 “ 瓶颈” 残差模块

（“ｂｏｔｔｌｅｎｅｃｋ” ｂｕｉｌｄｉｎｇ ｂｌｏｃｋ）。 同时设计了 ５ 种残

差网络，分别是 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８、 ＲｅｓＮｅｔ⁃３４、 ＲｅｓＮｅｔ⁃５０、
ＲｅｓＮｅｔ⁃１０１、ＲｅｓＮｅｔ⁃１５２，其中 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８、ＲｅｓＮｅｔ⁃３４
使用基础残差模块，基础残差模块如图 ３ 所示。

图 ３　 基础残差模块
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２．２．４　 特征漏斗网络

参考具有 １８ 层网络结构的残差神经网络

ＲｅｓＮｅｔ⁃１８ 的网络结构，将基础残差模块纳入到特征

漏斗模块内，设计了一种深度相同的网络结构，称之

为 １８ 层 的 特 征 漏 斗 网 络， 简 称 为 ＦＦＮｅｔ⁃１８。
ＲｅｓＮｅｔ⁃１８ 和 ＦＦＮｅｔ⁃１８ 网络结构如图 ４ 所示。

图 ４　 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８（左）和 ＦＦＮｅｔ⁃１８（右）

相较于 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８ 在 ２ 步长卷积前输出，ＦＦＮｅｔ⁃
１８ 的每个输出分支取消了输出前的一次下采样，使
得每个输出的特征图尺寸均提高到了 ２×２ 倍，在网

络的最后一层，同样采用通道合并将 ２×２ 倍的特征

图与主干网络特征图合并，生成第四级输出特征图。
ＦＦＮｅｔ⁃１８ 每一层卷积核总数参考了 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８，同一

级 ２ 个分支的卷积核总数保持与 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８ 相同的

相同，形式上类似于将 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８ 的网络剥离出 ２
个分支，２ 个分支下采样顺序不同且不交互，仅在输

出后做通道合并而非类似于 ＦＰＮ 中的矩阵加法，这
种设计是出于提升小尺度特征独立性的考虑。

传统串行网络的浅层特征图不仅用于预测小尺

度目标，还需作为浅层特征进入深层网络，参与更大

尺度目标的预测计算，由此会带来 ２ 个问题：①增加

了训练的难度。 因为在反向传播过程中扮演小尺度

目标的高层特征和大尺度目标的浅层特征 ２ 个角

色，求取梯度时需要将两者相加，一旦两者梯度方向

不一致则会导致发散；②浅层特征在计算梯度方向

时需要同时将自己输出反馈的梯度和后续所有尺度

反馈的梯度相加，最终梯度方向不一定利于小尺度

的预测。 采用通道合并的设计可以在卷积网络训练

过程中根据训练得到下一级是否使用用于小尺度检

测的特征图。
２．３　 基于 ＦＦＮｅｔ⁃１８ 的目标检测网络

ＦＦＮｅｔ⁃１８ 做为目标检测的主干网络，本身具有

４ 级输出，可以直接将每一级输出接入目标检测器，
本文采用 ＳＳＤ 中的目标检测器，即一个卷积层预测

目标框体，另一个卷积层预测目标类别，卷积层的输

出数量分别为框体数量×４ 和框体数量×类别数。 ４
个输出，分别作为 ４ 组框体预测和分类层的输入，框
体步长分别为 ４，８，１６，３２，框体数量分别为 ４，６，６，
４。 网络结构如图 ５ 所示。

图 ５　 ＦＦＮｅｔ⁃１８＋ＳＳＤ 目标检测网络

此外，ＦＦＮｅｔ⁃１８ 还可以使用 ＦＰＮ 进行多尺度融

合后，再进行目标检测：对每一级输出首先使用 １×１
卷积将通道归一化至 １２８ 通道，生成 ４ 个输出，分别

作为 ４ 组框体预测和分类层的输入，框体步长分别

为 ４，８，１６，３２，框体数量分别为 ４，６，６，４。 网络结构

如图 ６ 所示。
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图 ６　 ＦＦＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ＋ＳＳＤ 目标检测网络

３　 实　 验

３．１　 实验环境

硬件环境使用了具有 ２ 颗 Ｉｎｔｅｌ Ｘｅｏｎ ４１１４ 处理

器和 ４ 块英伟达 ＲＴＸ ２０８０Ｔｉ 显卡的工作站，操作系

统为 Ｕｂｕｎｔｕ １６．０４，软件环境为 Ｐｙｔｈｏｎ＋Ｐｙｔｏｒｃｈ１．４，
网络基于目标检测框架 ＭＭＤｅｔｅｃｔｉｏｎ 进行构建并训

练测试。
３．２　 数据集

本次训练和测试选择无人机视角的目标检测数

据集 ＶｉｓＤｒｏｎｅ，包括 １０ 个种类的目标：行人、人、车、
面包车、公交车、卡车、摩托车、自行车、封闭三轮车、

三轮车。 该数据集分辨率高、目标种类较多、含有遮

挡情况标注，此外更小的目标尺度与航天装备的应

用环境具有极高的相似度。
３．３　 实验内容

本次实验分别针对 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８＋ＳＳＤ、ＦＦＮｅｔ⁃１８＋
ＳＳＤ、ＲｅｓＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ＋ＳＳＤ、ＦＦＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ＋ＳＳＤ ４ 种

网络进行训练，采用 ＶｉｓＤｒｏｎｅ 的训练和验证集一同

训练，对数据集完整迭代 ２４ 次，基础学习率为

０．００１，在第 １６ 和第 ２０ 次迭代后将学习率衰减至

１ ／ １０。
３．４　 实验结果

本次实验对 ＲｅｓＮｅｔ⁃１８ ＋ ＳＳＤ、 ＦＦＮｅｔ⁃１８ ＋ ＳＳＤ、
ＲｅｓＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ＋ＳＳＤ、ＦＦＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ＋ＳＳＤ ４ 种网络
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图 ７　 ＶｉｓＤｒｏｎｅ 测试集的检测结果

在 ＶｉｓＤｒｏｎｅ 测试集进行测试，采用 ＮＭＳ 算法对检测

结果后处理，ＮＭＳ 前仅保留置信度大于 ０． １ 的前

１０ ０００个检测结果，并采用 ＩｏＵ 阈值为 ０．５ 的方式计

算平均精度 ｍＡＰ 和平均召回率（ｍＡＲ）。 表 １ 展示

了 ４ 种网络的浮点操作数 ＦＬＯＰｓ，参数数量和帧频，
可见采用特征漏斗网络的检测方法， ＦＦＮｅｔ⁃１８ ＋
ＳＳＤ、ＦＦＮｅｔ⁃１８ ＋ ＦＰＮ ＋ ＳＳＤ 相比使用残差网络的

ＲｅｓＮｅｔ⁃１８＋ＳＳＤ、ＲｅｓＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ＋ＳＳＤ，检测精度提

升了 １００．０％ 和 ６５． ０％， ＦＬＯＰｓ 提升了 ３４． １％ 和

６１．１％，帧频降低了 ２２．７％和 ２４．３％。 可见特征漏斗

网络在损失了约为 ２０％的计算速度下，对比同级网

络可以获得超过 ６５％的检测精度提升。 各个类别

的 ｍＡＰ 和 ｍＡＲ 如表 ２ 和表 ３ 所示。
表 １　 网络规模与性能比较

模型 ＦＬＯＰｓ ／ Ｂ Ｐａｒａｍｓ ／ Ｍ ＦＰＳ ／ ｓ－１ ｍＡＰ
ＲｅｓＮｅｔ１８ ２０．２７ １１．８ ２４．７ ０．０１８ ９

ＲｅｓＮｅｔ１８＋ＦＰＮ ２７．１８ ７．１５ １９．１ ０．０６２
ＦＦＮｅｔ⁃１８ ２１．６７ １１．８９ ２４．９ ０．０３７ ９

ＦＦＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ ３４．９ ７．５９ １６．１ ０．１０３ ７

表 ２　 检测精度测试结果

模型 ｍＡＰ 行人 人 自行车 车 面包车 卡车 三轮车 封闭三轮车 公交车 摩托车

ＲｅｓＮｅｔ１８ ０．０１８ ９ ０ ０ ０ ０．１８９ ０ ０ ０ ０ ０ ０
ＲｅｓＮｅｔ１８＋ＦＰＮ ０．０６２ ０ ０．０２９ ０ ０ ０．３９３ ０．０３１ ０．００５ ０ ０ ０．１６２ ０

ＦＦＮｅｔ⁃１８ ０．０３７ ９ ０．０１１ ０ ０ ０．３２６ ０．００４ ０ ０ ０ ０．０３８ ０
ＦＦＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ ０．１０３ ７ ０．０６３ ０ ０ ０．５３７ ０．１０２ ０．０１８ ０．００２ ０．０１８ ０．２９１ ０．００６

表 ３　 召回率测试结果

模型 ｍＡＰ 行人 人 自行车 车 面包车 卡车 三轮车 封闭三轮车 公交车 摩托车

ＲｅｓＮｅｔ１８ ０．０３７ ９ ０．０２６ ０ ０ ０．３５２ ０．００１ ０ ０ ０ ０ ０
ＲｅｓＮｅｔ１８＋ＦＰＮ ０．０９７ ３ ０．１１６ ０ ０ ０．５２８ ０．０７５ ０．０１２ ０ ０ ０．２４０ ０．００２

ＦＦＮｅｔ⁃１８ ０．０７１ ８ ０．０８６ ０ ０ ０．５３５ ０．０１５ ０ ０ ０ ０．０８２ ０
ＦＦＮｅｔ⁃１８＋ＦＰＮ ０．１７０ ５ ０．１６８ ０．００２ ０ ０．６８６ ０．２７８ ０．０９６ ０．００８ ０．０２５ ０．４２３ ０．０１９
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４　 结　 论

本文针对航天装备智能感知技术面临的小目标

检测问题，基于提升小尺度目标特征的同时尽可能

少地降低计算量的思想，提出了一种特征漏斗模块

以及可以作为目标检测卷积神经网络的主干网络的

特征漏斗网络，并设计了使用 ＳＳＤ 目标检测器的目

标检测卷积神经网络，同时可兼容 ＦＰＮ 结构。 经实

验验证，该网络相较于同级网络可以在牺牲少量速

度的同时大幅度地提升网络性能。

参考文献：

［１］　 ＲＥＮ Ｓ， ＨＥ Ｋ， ＧＩＲＳＨＩＣＫ Ｒ， ｅｔ ａｌ． Ｆａｓｔｅｒ Ｒ⁃ＣＮＮ： Ｔｏｗａｒｄｓ Ｒｅａｌ⁃Ｔｉｍｅ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ｒｅｇｉｏｎ Ｐｒｏｐｏｓａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥
Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ Ｎｅｕｒａｌ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２０１５： ９１⁃９９

［２］　 ＨＥ Ｋ， ＧＫＩＯＸＡＲＩ Ｇ， ＤＯＬＬÁＲ Ｐ， ｅｔ ａｌ． Ｍａｓｋ Ｒ⁃ＣＮＮ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ
Ｖｉｓｉｏｎ， ２０１７： ２９６１⁃２９６９

［３］　 ＬＩＵ Ｗ， ＡＮＧＵＥＬＯＶ Ｄ， ＥＲＨＡＮ Ｄ， ｅｔ ａｌ． ＳＳＤ： Ｓｉｎｇｌｅ Ｓｈｏｔ Ｍｕｌｔｉｂｏｘ Ｄｅｔｅｃｔｏｒ ［ Ｃ］ ∥Ｅｕｒｏｐｅａｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ
Ｖｉｓｉｏｎ， Ｓｐｒｉｎｇｅｒ， Ｃｈａｍ， ２０１６： ２１⁃３７

［４］　 ＲＥＤＭＯＮ Ｊ， ＤＩＶＶＡＬＡ Ｓ， ＧＩＲＳＨＩＣＫ Ｒ， ｅｔ ａｌ． Ｙｏｕ Ｏｎｌｙ Ｌｏｏｋ Ｏｎｃｅ： Ｕｎｉｆｉｅｄ， Ｒｅａｌ⁃Ｔｉｍｅ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ
ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１６： ７７９⁃７８８

［５］　 ＲＥＤＭＯＮ Ｊ， ＦＡＲＨＡＤＩ Ａ． ＹＯＬＯ９０００： Ｂｅｔｔｅｒ， Ｆａｓｔｅｒ， Ｓｔｒｏｎｇｅｒ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ
ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１７： ７２６３⁃７２７１

［６］　 ＲＥＤＭＯＮ Ｊ， ＦＡＲＨＡＤＩ Ａ． ＹＯＬＯｖ３： ａｎ Ｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌ Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ［ＥＢ ／ ＯＬ］． （２０１８⁃０４⁃０８）［２０２０⁃０７⁃１０］． ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ ／
ｐｄｆ ／ １８０４．０２７６７

［７］　 ＫＲＩＺＨＥＶＳＫＹ Ａ， ＳＵＴＳＫＥＶＥＲ Ｉ， ＨＩＮＴＯＮ Ｇ Ｅ． Ｉｍａｇｅｎｅｔ Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ｄｅｅｐ Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ Ｎｅｕｒａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥
Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ Ｎｅｕｒａｌ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２０１２： １０９７⁃１１０５

［８］ 　 ＳＩＭＯＮＹＡＮ Ｋａｒｅｎ， ＺＩＳＳＥＲＭＡＮ Ａｎｄｒｅｗ． Ｖｅｒｙ Ｄｅｅｐ Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｆｏｒ Ｌａｒｇｅ⁃Ｓｃａｌｅ Ｉｍａｇｅ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［ＥＢ ／ ＯＬ］．
（２０１５⁃０４⁃１０）［２０２０⁃０８⁃１０］． ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ ／ ａｂｓ ／ １４０９．１５５６

［９］　 ＳＺＥＧＥＤＹ Ｃ， ＬＩＵ Ｗ， ＪＩＡ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｇｏｉｎｇ Ｄｅｅｐｅｒ ｗｉｔｈ Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ
Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１５： １⁃９

［１０］ ＺＥＩＬＥＲ Ｍ Ｄ， ＦＥＲＧＵＳ Ｒ． Ｖｉｓｕａｌｉｚｉｎｇ ａｎｄ Ｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇ Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥Ｅｕｒｏｐｅａｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ
Ｖｉｓｉｏｎ， ２０１４： ８１８⁃８３３

［１１］ ＺＯＵ Ｚ， ＳＨＩ Ｚ， ＧＵＯ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ２０ Ｙｅａｒｓ： Ａ Ｓｕｒｖｅｙ［ＥＢ ／ ＯＬ］． （２０１９⁃０５⁃１６）［２０２０⁃０７⁃１０］． ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．
ｏｒｇ ／ ａｂｓ ／ １９０５．０５０５５

［１２］ ＨＥ Ｋ， ＺＨＡＮＧ Ｘ， ＲＥＮ Ｓ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｅｐ Ｒｅｓｉｄｕａｌ Ｌｅａｒｎｉｎｇ ｆｏｒ Ｉｍａｇｅ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ
Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１６： ７７０⁃７７８

［１３］ ＨＥ Ｋ， ＺＨＡＮＧ Ｘ， ＲＥＮ Ｓ， ｅｔ ａｌ． Ｉｄｅｎｔｉｔｙ Ｍａｐｐｉｎｇｓ ｉｎ Ｄｅｅｐ Ｒｅｓｉｄｕａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ［ Ｃ］ ∥Ｅｕｒｏｐｅａｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ
Ｖｉｓｉｏｎ， ２０１６： ６３０⁃６４５

［１４］ ＳＺＥＧＥＤＹ Ｃ， ＶＡＮＨＯＵＣＫＥ Ｖ， ＩＯＦＦＥ Ｓ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｔｈｉｎｋｉｎｇ ｔｈｅ Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｆｏｒ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ
ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１６： ２８１８⁃２８２６

［１５］ ＳＺＥＧＥＤＹ Ｃ， ＩＯＦＦＥ Ｓ， ＶＡＮＨＯＵＣＫＥ Ｖ， ｅｔ ａｌ． Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ⁃Ｖ４， Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ⁃Ｒｅｓｎｅｔ ａｎｄ ｔｈｅ Ｉｍｐａｃｔ ｏｆ Ｒｅｓｉｄｕａｌ Ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓ ｏｎ
Ｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｃ］∥Ｔｈｉｒｔｙ⁃Ｆｉｒｓｔ ＡＡＡＩ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ， ２０１７

［１６］ ＸＩＥ Ｓ， ＧＩＲＳＨＩＣＫ Ｒ， ＤＯＬＬÁＲ Ｐ， ｅｔ ａｌ． Ａｇｇｒｅｇａｔｅｄ Ｒｅｓｉｄｕａｌ Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ Ｄｅｅｐ Ｎｅｕｒａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ
ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１７： １４９２⁃１５００

［１７］ ＨＵＡＮＧ Ｇ， ＬＩＵ Ｚ， ＶＡＮ ＤＥＲ ＭＡＡＴＥＮ Ｌ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｎｓｅｌｙ Ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１７： ４７００⁃４７０８

［１８］ ＬＩ Ｙ， ＣＨＥＮ Ｙ， ＷＡＮＧ Ｎ， ｅｔ ａｌ． Ｓｃａｌｅ⁃Ａｗａｒｅ Ｔｒｉｄｅｎｔ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｆｏｒ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ［ Ｃ］ ∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ
Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ， ２０１９： ６０５４⁃６０６３

［１９］ ＷＡＮＧ Ｊ， ＳＵＮ Ｋ， ＣＨＥＮＧ Ｔ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｅｐ Ｈｉｇｈ⁃Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ Ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ Ｌｅａｒｎｉｎｇ ｆｏｒ Ｖｉｓｕａｌ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｊ］． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓ ｏｎ

２５１



增刊 丛龙剑，等：一种小尺度目标检测卷积神经网络设计

Ｐａｔｔｅｒｎ Ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ Ｍａｃｈｉｎｅ Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ， ２０２０
［２０］ ＨＵ Ｊ， ＳＨＥＮ Ｌ， ＳＵＮ Ｇ． Ｓｑｕｅｅｚｅ⁃ａｎｄ⁃Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ

Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１８： ７１３２⁃７１４１
［２１］ ＤＵ Ｘ， ＬＩＮ Ｔ Ｙ， ＪＩＮ Ｐ， ｅｔ ａｌ． ＳｐｉｎｅＮｅｔ： Ｌｅａｒｎｉｎｇ Ｓｃａｌｅ⁃Ｐｅｒｍｕｔｅｄ Ｂａｃｋｂｏｎｅ ｆｏｒ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ ａｎｄ Ｌｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎ［ＥＢ ／ ＯＬ］． （２０２０⁃

０４⁃１１）［２０２０⁃０７⁃１０］． ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ ／ ａｂｓ ／ １９１２．０５０２７
［２２］ ＲＡＤＯＳＡＶＯＶＩＣ Ｉ， ＫＯＳＡＲＡＪＵ Ｒ Ｐ， ＧＩＲＳＨＩＣＫ Ｒ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ Ｎｅｔｗｏｒｋ Ｄｅｓｉｇｎ Ｓｐａｃｅｓ［ＥＢ ／ ＯＬ］． （２０２０⁃０３⁃３０）［２０２０⁃

０７⁃１０］． ｈｔｔｐ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ ／ ａｂｓ ／ ２００３．１３６７８
［２３］ ＣＨＥＮ Ｙ， ＹＡＮＧ Ｔ， ＺＨＡＮＧ Ｘ， ｅｔ ａｌ． ＤｅｔＮＡＳ： Ｂａｃｋｂｏｎｅ Ｓｅａｒｃｈ ｆｏｒ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ Ｎｅｕｒａｌ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２０１９： ６６３８⁃６６４８
［２４］ ＳＩＮＧＨ Ｂ， ＤＡＶＩＳ Ｌ Ｓ． Ａｎ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ Ｓｃａｌｅ Ｉｎｖａｒｉａｎｃｅ ｉｎ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ Ｓｎｉｐ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ

Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１８： ３５７８⁃３５８７
［２５］ ＫＩＳＡＮＴＡＬ Ｍａｔｅ， ＷＯＪＮＡ Ｚｂｉｇｎｉｅｗ， ＭＵＲＡＷＳＫＩ Ｊａｋｕｂ， ｅｔ ａｌ． Ａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｆｏｒ Ｓｍａｌｌ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［ＥＢ ／ ＯＬ］． （２０２０⁃０２⁃

１９）［２０２０⁃０７⁃１０］． ｈｔｔｐ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ ／ ａｂｓ ／ １９０２．０７２９６
［２６］ ＹＵ Ｘ， ＧＯＮＧ Ｙ， ＪＩＡＮＧ Ｎ， ｅｔ ａｌ． Ｓｃａｌｅ Ｍａｔｃｈ ｆｏｒ Ｔｉｎｙ Ｐｅｒｓｏｎ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｗｉｎｔｅｒ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｏｆ

Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ， ２０２０： １２５７⁃１２６５
［２７］ ＳＩＮＧＨ Ｂ， ＮＡＪＩＢＩ Ｍ， ＤＡＶＩＳ Ｌ Ｓ． ＳＮＩＰＥＲ： Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ Ｍｕｌｔｉ⁃Ｓｃａｌｅ Ｔｒａｉｎｉｎｇ［Ｃ］∥Ａｄｖａｎｃｅｓ ｉｎ Ｎｅｕｒａｌ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２０１８： ９３１０⁃９３２０
［２８］ ＬＩ Ｊ， ＬＩＡＮＧ Ｘ， ＷＥＩ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｐｅｒｃｅｐｔｕａｌ Ｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ Ａｄｖｅｒｓａｒｉａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｆｏｒ Ｓｍａｌｌ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ

ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１７： １２２２⁃１２３０
［２９］ ＮＯＨ Ｊ， ＢＡＥ Ｗ， ＬＥＥ Ｗ， ｅｔ ａｌ． Ｂｅｔｔｅｒ ｔｏ Ｆｏｌｌｏｗ， Ｆｏｌｌｏｗ ｔｏ Ｂｅ Ｂｅｔｔｅｒ： Ｔｏｗａｒｄｓ Ｐｒｅｃｉｓｅ Ｓｕｐｅｒｖｉｓｉｏｎ ｏｆ Ｆｅａｔｕｒｅ Ｓｕｐｅｒ⁃Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

ｆｏｒ Ｓｍａｌｌ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ， ２０１９： ９７２５⁃９７３４
［３０］ ＬＩ Ｊ， ＬＩＡＮＧ Ｘ， ＷＥＩ Ｙ， ｅｔ ａｌ． Ｐｅｒｃｅｐｔｕａｌ Ｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ Ａｄｖｅｒｓａｒｉａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｆｏｒ Ｓｍａｌｌ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ

ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１７： １２２２⁃１２３０
［３１］ ＬＩＮ Ｔ Ｙ， ＤＯＬＬÁＲ Ｐ， ＧＩＲＳＨＩＣＫ Ｒ， ｅｔ ａｌ． Ｆｅａｔｕｒｅ Ｐｙｒａｍｉｄ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｆｏｒ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＩＥＥＥ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ， ２０１７： ２１１７⁃２１２５

Ａ Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ Ｎｅｕｒａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋ Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｆｏｒ
Ｓｍａｌｌ⁃Ｓｃａｌｅ Ｏｂｊｅｃｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

ＣＯＮＧ Ｌｏｎｇｊｉａｎ， ＬＩＵ Ｙａｎｘｉｎ， ＪＩＮ Ｓｏｎｇｚｈｉ， ＨＡＯ Ｍｅｎｇｘｉ，
ＬＩＵ Ｙａｎｙａｎｇｓｈｕｏ， ＺＨＯＵ Ｂｉｎ， ＺＨＡＮＧ Ｈｕｉ

（Ｂｅｉｊｉｎｇ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １００８５４， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ ｏｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ａｎｄ ｉｍａｇｉｎｇ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ， ｔｈｅ ｉｎｔｅｌｌｉｓｅｎｓｅ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ａｅｒｏｓｐａｃｅ
ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ ｉｓ ｆａｃｉｎｇ ａ ｐｒｏｂｌｅｍ ｔｈａｔ ｏｂｊｅｃｔｓ ｔｏ ｂｅ ｄｅｔｅｃｔｅｄ ｉｓ ｓｍａｌｌ⁃ｓｃａｌｅ． Ｄｅｅｐ Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ Ｎｅｕｒａｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ
（ＣＮＮ） ｉｓ ｔｈｅ ｍｏｓｔ ｐｏｐｕｌａｒ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ ｆｏｒ ｏｂｊｅｃｔ ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ， ｂｕｔ ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｓｍａｌｌ⁃ｓｃａｌｅ ｏｂｊｅｃｔ ｉｓ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｉｎ ｔｈｅ
ｉｎｆｅｒｅｎｃｅ ｐｈａｓｅ， ｍｏｓｔ ｆｅａｔｕｒｅ ｗｉｌｌ ｂｅ ｌｏｓｔ ｂｅｃａｕｓｅ ｏｆ ｔｈｅ ｎｅｔｗｏｒｋ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｗｉｔｈ ｐｌｅｎｔｙ ｏｆ ｄｏｗｎ ｓａｍｐｌｉｎｇ ｌａｙｅｒｓ．
Ｆｅａｔｕｒｅ Ｐｙｒａｍｉｄ Ｎｅｔｗｏｒｋ （ＦＰＮ） ｈａｓ ｂｅｅｎ ｗｉｄｅｓｐｒｅａｄ ｕｓｅｄ ｉｎ ｓｍａｌｌ⁃ｓｃａｌｅ ｏｂｊｅｃｔ ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ， ｗｈｉｃｈ ｂｕｉｌｄ ｈｉｇｈ⁃ｌｅｖｅｌ
ｓｅｍａｎｔｉｃ ｆｅａｔｕｒｅ ｍａｐｓ ａｔ ａｌｌ ｓｃａｌｅｓ． Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ａｎ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｗｉｔｈ ｆｅａｔｕｒｅ ｍａｐ ｓｃａｌｅ ｕｐ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ， ｓｅｐａｒａｔｉｎｇ
ｔｈｅ ｈｉｇｈ⁃ｌｅｖｅｌ ａｎｄ ｌｏｗ⁃ｌｅｖｅｌ ｆｅａｔｕｒｅ ｍａｐｓ ｔｏ ｍａｔｃｈ ｔｈｅ ｂｉｇ⁃ｓｃａｌｅ ａｎｄ ｓｍａｌｌ⁃ｓｃａｌｅ ｏｂｊｅｃｔｓ， ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｃａｌｌｅｄ ａ Ｆｅａｔｕｒｅ
Ｆｕｎｎｅｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ （ＦＦＮ）． Ｉｔ ｉｓ ｃｏｎ⁃ｆｉｒｍｅｄ ｂｙ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｔｈａｔ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｏｔｈｅｒ ｎｅｔｗｏｒｋ ｏｎ ｔｈｅ ＶｉｓＤｒｏｎｅ ｄａｔａｓｅｔ，
ｔｈｅ Ｆｅａｔｕｒｅ Ｆｕｎｎｅｌ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｈａｓ ｈｉｇｈｅｒ ｍＡＰ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｗｈｉｌｅ ｄｏｅｓ ｎｏｔ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｍｕｃｈ ｍｏｒｅ ｔｈｅ ｓｐｅｅｄ ｏｆ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｉｎｔｅｌｌｉｓｅｎｓｅ； ＣＮＮ； ｓｍａｌｌ⁃ｓｃａｌｅ ｏｂｊｅｃｔ ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

３５１



２０２０ 年

第 ３８ 卷

１２ 月

增刊

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｄｅｃ．
Ｖｏｌ．３８

２０２０
Ｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔ

收稿日期：２０２０⁃０９⁃０１
作者简介：兰志成（１９８７—），中国电子科技集团公司第十八研究所工程师，主要从事太阳电池阵研究。

ＣｕｂｅＳａｔ 太阳电池阵研究进展

兰志成， 林君毅， 崔新宇
（中国电子科技集团公司第十八研究所，天津 ３００３８４）

摘　 要：立方体卫星属于微小卫星，其具有成本低、周期短等特点，因此得受到广泛应用。 主要针对

立方体卫星太阳能电池阵，分别从太阳电池、太阳电池基板、锁紧分离机构、太阳电池阵展开机构 ４
个不同组成部分研究进展进行阐述，并对立方体太阳电池阵技术的发展趋势进行展望。
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　 　 ＣｕｂｅＳａｔ 是微小卫星中的一种类型，又称立方体

卫星。 在 １９９９ 年 １１ 月第二届大学空间系统年会上

由斯坦福大学 Ｓａｎ Ｌｕｉｓ Ｏｂｉｓｐｏ 和 Ｂｏｂ Ｔｗｉｇｇｓ 教授联

合加州理工大学 Ｊｏｒｄｉ Ｐｕｉｇ⁃Ｓｕａｒｉ 教授首次发起立方

体卫星计划［１］。 提出 ＣｕｂｅＳａｔ 的最初设想主要是为

了让更多的学生参与航天科研活动，从而了解航天

科学，投身到航天事业中。 随后在 ２０００ 年最早的一

批 ＣｕｂｅＳａｔ 发射升空，但是这批 ＣｕｂｅＳａｔ 只能实现非

常简单的需求。 之后 ＣｕｂｅＳａｔ 被发现可以用在测试

技术和科研任务中，例如气象和通信等。 随着科学

技术发展，各种卫星元器件越来越小型化，ＣｕｂｅＳａｔ
功能已经非常强大。 近些年相当多商业公司和政府

机构甚至军方开始关注 ＣｕｂｅＳａｔ，全球大约有 ５８ 个

国家开展了立方体卫星的研究工作。 目前而言遥感

监测 是 立 方 体 卫 星 的 最 大 应 用 领 域， 占 比 高

达 ４５％。

１　 ＣｕｂｅＳａｔ 介绍

ＣｕｂｅＳａｔ 采用标准化设计，其最小单元被称为

１Ｕ，外形尺寸为 １０ ｍｍ×１０ ｍｍ×１０ ｍｍ 的立方体，重
量不超过 １．３３ ｋｇ。 由于其标准化特点，立方体卫星

可进行扩展到 ２Ｕ （ １０ ｍｍ × １０ ｍｍ × ２０ ｍｍ），３Ｕ
（１０ ｍｍ×１０ ｍｍ×３０ ｍｍ）等。 目前来说 ＣｕｂｅＳａｔ 理
论上最大可以扩展到 ２４Ｕ。 其中应用最广的为 ３Ｕ
立方体卫星（占比为 ６４％），１Ｕ 立方体卫星排在第

二位（占比为 １８％），６Ｕ 立方体卫星占比为 ４％。 立

方体卫星虽然体积小，但具有完整的卫星系统结构，
例如卫星电源系统、卫星姿态控制系统、卫星通讯系

统等。 图 １ 显 示 了 国 际 上 从 ２００２ 到 ２０１９ 年

ＣｕｂｅＳａｔ 发射情况， 从 图 中 可 以 看 出 最 近 几 年

ＣｕｂｅＳａｔ 发射的次数明显剧增。

图 １　 ＣｕｂｅＳａｔ 各个年份发射情况

图 ２ 展示了我国历年 ＣｕｂｅＳａｔ 发射情况。 很明

显相对国际发射情况，我国立方体卫星研究起步晚，
发射数量也明显偏少。 其中卫星电源系统占据重要

位置。 立方体卫星电源系统主要包括能源、能源转

化、电源控制与管理、电源储存与分配。 图 ３ 为卫星

电源系统组成部分流程图［１］。 其工作流程大致如

下：太阳能电池阵吸收太阳照射能量，同时进行转化

成电能；转化的电能通过电源控制与管理模块对蓄

电池进行充电储能；转化和储存电能通过电源分配

模块传输给执行机构。 立方体卫星采用太阳能电池

阵作为能源动力。 图 ４ 所示为早期的 ＣａｎＸ⁃１ 卫星
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和 ＸＩ ＩＶ 卫星，均采用太阳能电池阵。 通常而言太

阳能电池阵主要包括太阳能电池、电池基板、压紧机

构、展开机构以及驱动机构。 立方体卫星由于受空

间大小的影响，其部分机构进行简化设计，例如驱动

机构在多数立方体卫星就省略。 下面将详细介绍立

方体卫星太阳能电池阵相关关键结构的研究发展。

图 ２　 中国 ＣｕｂｅＳａｔ 各个年份发射情况

图 ３　 卫星电源系统流程图

图 ４　 ＣａｎＸ⁃１ 立方体卫星和 ＸＩ ＩＶ 立方体卫星

２　 太阳电池

太阳电池是太阳电池阵的重要组成部分。 按材

料来分主要有硅电池、碲化镉薄膜电池（ＣｄＴｅ）、砷
化镓太阳电池、铜铟镓锡太阳电池（ＣＩＧＳ）、钙钛矿

太阳电池、非晶硅薄膜太阳电池等。 其中钙钛矿电

池属于有机太阳电池。 早期立方体卫星为了降低成

本主要采用硅电池，图 ５ 为 ２００３ 年日本发射的

ＣＵＴＥ⁃１ 号立方体卫星的太阳电池详细信息［２］。 在

立方体卫星应用需求的扩展下，光电转换效率更高

的太阳电池也得到应用，例如砷化镓太阳电池。 最

近几年钙钛矿有机电池光电转化效率得到迅猛提

高，最高达到 ２５．２％。 钙钛矿电池具有可实现 ３Ｄ 打

印、价格低廉等优点。 虽然钙钛矿电池对湿度、温度

等条件敏感，但太空不存在水分问题。 因此已有学

者研究了钙钛矿电池在太空应用，提出钙钛矿电池

有望成下一代低成本立方体卫星的主要太阳

电池［３］。

图 ５　 ＣＵＴＥ⁃１ 立方体卫星太阳电池

３　 太阳电池基板

立方体卫星太阳能电池阵的基板主要采用

ＰＣＢ 板材料和碳纤维复合材料。 ＰＣＢ 板作为太阳

能电池阵的基板让电路设计更加方便简单，可以省

掉绝缘膜层。 ＰＣＢ 材料密度小，基板厚度小，整体

质量轻，而且制作成本极大得到降低。 因此 ＰＣＢ 板

在立方体卫星中得到广泛应用。 但 ＰＣＢ 板有抗击

空间电磁辐射、抗冲击能力差等缺点。 图 ６ 为

Ｎａｎｏｖｉｏｎｉｃｓ 太阳能电池阵，基板为厚度小于 １．７ ｍｍ
的 ＰＣＢ 板［４］。 而碳钎维复合材料在立方体卫星基

板中也得到部分的应用。 相对于 ＰＣＢ 板而言碳纤

维复合材料的机械性能明显增加，抗空间各种电磁

辐射能力也加强，但其造价也相应增加不少。 图 ７
为代尔夫特理工大学自行设计，采用碳钎维复合材

料作为基板的 Ｄｅｌｆｉ⁃Ｃ３ 立方体卫星［５］。 目前也有些

立方体卫星采用将碳纤维材料和 ＰＣＢ 板相结合的

方法，兼顾二者的优点，降低了制造成本，提高了性

能。 如图 ８ 所示，ＡＡＣ⁃Ｃｌｙｄｅ 太阳能电池阵就采用

以碳纤维复合材料做 ＰＣＢ 板衬底的基板［４］。
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图 ６　 Ｎａｎｏｖｉｏｎｉｃｓ 太阳能电池阵　 图 ７　 代尔夫特理工大学 Ｄｅｌｆｉ⁃Ｃ３ 立方体卫星 图 ８　 ＡＡＣ⁃Ｃｌｙｄｅ 太阳能电池阵

４　 锁紧分离机构

立方体卫星太阳能电池阵锁紧分离装置由于成

本和空间的限制，呈现出尺寸小、造价低、冲击小的

特点。 相对于传统卫星而言，立方体卫星几乎不采

用传统的火工品锁紧分离装置。 基于形状记忆合

金、熔线等技术发展，研发设计了各种不同形式锁紧

分离装置。
４．１　 Ｆｒａｎｇｉｂｏｌｔ 锁紧分离装置

美国科罗拉多大学 ＡＬＬ⁃ＳＴＡＲ 团队针对立方体

卫星太阳能电池阵设计了一款微型 Ｆｒａｎｇｉｂｏｌｔ 锁紧

分离装置［６］。 图 ９ 为该装置的实物图，其采用形状

记忆合金（ＳＭＡ）技术，在太阳能电池阵展开之前，
形状记忆合金处于压缩状态。

图 ９　 Ｆｒａｎｇｉｂｏｌｔ 装置

该装置中安装有 ４⁃４０ 改进型螺栓，螺栓的锁紧

扭矩为 ０．２８ Ｎｍ。 当机构接收到展开信号，形状记

忆合金（ＳＭＡ）开始被加热膨胀伸展到未压缩长度。
整个过程 Ｆｒａｎｇｉｂｏｌｔ 装置长度大约增加 １ ｍｍ。 过程

中形状记忆合金加热膨胀增加螺栓的拉伸载荷，随
着载荷增加螺栓发生断裂，从而太阳能电池阵释放

过程完成，开始机构展开运动。 图 １０ 为 Ｆｒａｎｇｉｂｏｌｔ
装置工作原理图，装置左端连接太阳能电池阵，右端

连接在卫星主体上。

图 １０　 Ｆｒａｎｇｉｂｏｌｔ 装置工作原理

４．２　 弹簧销锁紧分离装置

韩国科研团队在熔线技术基础上提出了弹簧销

锁紧分离装置［７⁃９］。 图 １１ 为弹簧销锁紧分离装置。
弹簧销结构如图 １１ａ）中所示，由销柱和弹簧组成。
弹簧销一端焊接在立方体卫星 ＰＣＢ 主板上，另一端

与太阳能电池阵接触。 弹簧销、电极板、熔断电阻组

成熔断电路。 整个压紧分离装置通过尼龙线进行捆

绑固定，图 １１ｂ）所示为完全压紧状态。 当熔断电路

接通，熔断电阻发热切断捆绑的尼龙线，处于压缩状

态的弹簧销推开接触的太阳能电池阵，从而完成太

阳能电池阵展开过程。 而且在过程中弹簧销还能起

到防止当电池阵展开后熔断电阻继续工作产生过热

状态，同时还可以作为检测太阳能电池阵成功展开

的信号指标。
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图 １１　 弹簧销锁紧分离装置

４．３　 熔线锁紧分离装置

熔线锁紧分离装置在立方体卫星太阳能电池阵

展开机构最为常见。 Ａｄａｍ 等在 ２０１２ 年首次提出熔

线锁紧分离装置，其采用复合纤维绳索锁紧立方体

卫星太阳能电池阵，通过加热镍铬合金熔丝来切断

锁紧绳索，从而释放展开太阳能电池阵［１０］。 图 １２
为熔线锁紧分离装置。 该装置主要由镍铬合金熔

丝、导杆、弹簧、支座、马鞍型支架、螺栓等组成。 弹

簧套在导杆上，镍铬合金熔丝通过螺栓固定在导杆

顶端，马鞍型支架固定在立方体卫星主体上。 装置

整体尺寸为 ３２ ｍｍ×１６．５ ｍｍ×１１．５ ｍｍ，测试中切断

捆绑绳索的释放时间为 ２．４ ～ ７．２ ｓ。 工作中电流恒

定设定在（１．６±０．０５）Ａ，这样既可以保证镍铬熔丝

能够切断绳索又可以防止熔丝过热导致其工作

失效。

图 １２　 熔线锁紧分离装置

图 １３ 为释放和锁紧 ２ 种工作状态下装置工作

原理图。 从图中可以看出在锁紧状态下弹簧被压

缩，当过渡到释放状态下，弹簧张力释放推动导杆沿

着马鞍型支架导孔移动，从而带动镍铬合金熔丝切

割复合纤维绳。

图 １３　 熔线锁紧分离装置工作原理

４．４　 电机驱动锁紧分离装置

日本 Ｎａｋａｙａ 等在 ２００２ 年提出电机驱动锁紧分

离装置；并且首次应用在立方体卫星 ＣＵＴＥ⁃Ｉ 上［３］。
图 １４ 为电机驱动锁紧分离装置示意图，其主要包括

直流电机、行星齿轮、轴承、滑轨、活塞等。 当太阳能

电池阵处于压紧状态，滑轨阻止了活塞运动；当电机

驱动接收到释放信号，电机驱动滑轨转动相应的角

度，解除了活塞的限制，从而驱动机构驱使太阳能电

池阵展开。 不过该装置整体造价昂贵，占用空间较

大。 图 １５ 为该装置的太阳能电池阵展开过程。

图 １４　 电机驱动锁紧分离装置

图 １５　 太阳能电池阵展开过程

５　 展开机构

５．１　 铰链式展开机构

铰接式展开机构是通用的一种立方体卫星太阳
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能电池阵的展开方式。 其通常包括公铰、母铰、扭簧

和销轴，结构设计简单、造价低廉，整体尺寸紧凑非

常适合立方体卫星的空间要求。 图 １６ 为铰链实物

图［１１］。 铰链式展开机构动力来源于释放之前扭簧

的压缩动能。 释放后扭簧驱使公铰转动，实现太阳

能电池阵展开；通常铰接中有限位块来控制展开的

角度，通过改变限位块位置来实现角度的控制。

图 １７ 为 ＡＬＬ⁃ＳＴＡＲ 展开机构的扭簧［５］。 在

ＡＬＬ⁃ＳＴＡＲ 立方体卫星中采用铰链式展开机构，并
在该基础上进行改进设计。 图 １８ 为展开过程中锁

紧装置，代替不同铰链式中的限位块。 当太阳能电

池阵完全展开后，图中的定位销会落入销孔中，防止

太阳能电池阵收拢。

　 　 　 　 　 　 　 　 图 １６　 铰链　 　 　 　 　 　 图 １７　 ＡＬＬ⁃ＳＴＡＲ 立方体卫星扭簧　 　 　 图 １８　 ＡＬＬ⁃ＳＴＡＴ 立方体卫星

展开机构的锁紧装置

５．２　 连杆式展开机构

Ｐａｔｒｉｃｋ 等在 ２０１１ 年提出一种高效的立方体卫

星太阳能电池阵展开机构：连杆式展开机构，如图

１９ 所示［１２］。 图中太阳能电池板与连杆一起组成剪

刀式连杆结构；太阳能电池板之间用铰链连接。 该

装置的展开面积较大，能够实现 ２３ Ｗ 的功率电能。

图 １９　 连杆式展开机构

但是该机构运动件很多，组成复杂，展开的可靠性

低，而且收拢后的太阳能电池板占用空间大等。
５．３　 基于形状记忆合金展开机构

形状记忆合金是通过热弹性与马氏体相变及其

逆变而具有形状记忆效应的 ２ 种以上金属元素所构

成的材料，其广泛应用于航空航天领域。 传统火种

释放展开机构会造成很强的冲击载荷，影响太阳能

电池阵的可靠度。 为了减少太阳能电池阵展开过程

中载荷冲击，很多研究者将形状记忆合金技术应用

到立方体卫星太阳能电池阵的展开机构［１３⁃１７］。
Ｇｕｚｉｋ 等在 ２０１８ 年提出一种基于形状记忆合金的立

方体卫星太阳能电池阵展开机构，其详细结构如图

２０ 至图 ２１ 所示［１８］。 每组太阳能电池板上装有 ２ 片

形状记忆合金片，未加热阶段，形状记忆合金处于压

缩状态；进入加热阶段，形状记忆合金伸展打开太阳

能电池板。

　 　 图 ２０　 基于形状记忆合金展开机构锁紧和展开组图 图 ２１　 基于形状记忆合金展开机构
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５．４　 基于折纸方法展开机构

折纸技术是一项古老技术，可有效实现空间的

节约，该特点非常适合立方体卫星空间狭小的特点。
不少研究者将折纸方法运用到立方体卫星太阳能电

池阵的展开机构上。 图 ２２ 为一种四边折纸立方体

卫星太阳能电池阵［１９］。 针对该类型折纸太阳能电

池阵 Ｓｈａｎｎｏｎ 等提出几种不同方式一次性展开机

构：①图 ２３ 所示采用电机驱动行架的一次性展开机

构；通过电机驱动行架，行架的扭簧使得折叠的太阳

能电池阵展开。 ②气动驱动展开机构；该机构是将

塑料气囊与太阳能电池阵粘接在一起，通过充气将

气囊展开从而太阳能电池阵也随之展开。 ③离心加

速展开，通过立方体卫星运转的离心力将折叠电池

阵展开。 ④基于形状记忆聚合物展开机构，如图 ２４
所示。 形状记忆聚合物是具有初始形状制品在一定

条件下改变其初始条件并固定后，通过外界条件

（如热、电、光等感应）的刺激又可恢复其初始形状

的高分子材料。 利用其特点可制作为太阳能电池阵

展开机构，通过温度加热达到电池阵完全展开。

图 ２２　 四边折纸立方体卫星太阳能电池阵

图 ２３　 电机驱动行架展开机构

图 ２４　 基于形状记忆聚合物展开机构

６　 发展趋势

目前来看立方体卫星的应用将会越来越广泛，
其在太空中能源供给主要依靠太阳能电池阵。 而且

会随着卫星功能增加，电源功率要求也会随之提高。
在未来的研究发展中需要开发出更加高效廉价的太

阳能电池板。 立方体卫星低成本、短周期的特点要

求太阳能电池阵能够实现标准化、模块化、组合化。
太阳能电池阵的展开机构要实现轻量化、标准化、可
靠性好。
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