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航天器火工冲击载荷减缓设计及验证
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摘要：目的 研究航天器火工冲击缓冲方案，降低火工冲击对航天器上设备的影响。方法 根据火

工冲击环境防护设计原则设计3种系统级缓冲方案，由NASTRAN软件进行响应预示，用星箭分

离局部结构解锁分离试验数据进行验证及模型修正。结果 在星箭连接界面增加间断面的加速度

响应最大衰减量为62%，增加复杂构型结构的加速度响应最大衰减量为82%，采用冲击隔离的加速

度响应最大衰减量为60%。结论 在星箭连接界面增加间断面、复杂构型结构或减小星箭界面接

触面积均有一定的缓冲效果，系统缓冲设计时应综合考虑质量、结构连接刚度、缓冲效果、卫星状

态、运载火箭状态约束等条件。冲击响应预示计算结果与试验结果基本吻合（在±6 dB内），表明

这种预示方法能够较准确预示某卫星结构火工冲击响应。
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ABSTRACT：Objective To study pyrotechnic shock reduction schemes for the spacecraft, and reduce the influence
of pyrotechnic shock on the devices mounted in the spacecraft. Methods Three pyrotechnic shock reduction schemes
were designed based on the principles of pyrotechnic shock reduction, prediction of shock response was made by
NASTRAN software, and validation and model modification were conducted using the separation test data of local joint
structure of satellite and launch vehicle. Results The maximum decrease of acceleration response was 62% by
increasing the interfaces between satellite and launch vehicle, 86% by inserting a complex structure between satellite and
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launch vehicle, and 60% by decreasing the contact area. Conclusion Certain pyrotechnic shock reduce effect can be
achieved by increasing the interfaces, inserting a complex structure or decreasing the contact area between satellite and
launch vehicle. Mass, stiffness of joint structure, pyrotechnic shock reduction effect, and the satellite and launch vehicle
status restrictions are factors to be considered when designing the system pyrotechnic shock reducing schemes.
KEY WORDS：pyrotechnic shock environment protection；FEA；spacecraft；shock reduction schemes

点式连接方式可以作为一箭多星发射中、高轨道

直接入轨卫星优先采用的连接方式[1]。随着国内一箭

多星发射任务的增加，点式分离螺栓将越来越多地应

用于星箭分离。在采用点式连接时，传力路径最短、最

直接，可以减少隔板数量，具有更大的布局空间，而且

更容易分舱操作[1]。同时，分离螺栓动作时，在安装结

构处产生巨大的局部压力，并以高量级、高频响的应力

波形式在航天器结构传播[2]。紧凑的布局和更短的传

力路径使得外形尺寸与波长同量级的微型电子产品更

易受到恶劣的火工冲击环境的影响，产生高频响应，从

而对航天器电子设备和微机电设备产生危害[3]。

文献[4]在调研国内外航天器火工冲击环境防护

方案的基础上提出了4点火工冲击环境防护设计原

则：优化火工装置药型、药量及预紧力，降低火工冲击

量级；优化航天器设计构型布局，避免在火工装置附

近安装敏感仪器；增加冲击载荷传递路径、结构、界面

之间的连接环节，吸收或隔离火工冲击载荷；开展冲

击敏感仪器抗火工冲击环境的设计工作。

文中首先根据防护设计原则三，设计了三种系统级

缓冲方案，并将三种方案应用于一典型点式卫星连接结

构，通过NASTRAN软件预示三种方案的缓冲效果，由

星箭连接局部结构对接分离试验验证及模型修正。工

程上预示火工冲击响应的方法主要有有限元法、统计能

量法、有限元与统计能量混合法、虚模态综合法等[4—5]。

与其他方法相比，有限元法能够提取关键部位的火工冲

击加速度响应。文献[6—10]使用有限元法的预示结果

均满足工程需要，因此，文中选用有限元法。

点式分离螺栓爆炸时产生的冲击载荷一般由

三部分组成：火工品爆炸、结构预紧力释放、结构撞

击[11]。文献[12]使用LS-DYNA软件仿真点式火工分

离螺母连接的典型星箭连接局部结构的分离过程。

传统的结构响应预示模型中载荷一般采用半正弦或

梯形波等简单波形，文中研究的星箭分离结构及分离

螺栓与文献[12]相同，因此，使用文献[12]的分析结果，

以其星箭界面载荷曲线作为仿真分析的载荷曲线。

1 系统级缓冲试验

典型点式连接局部结构及分析试验采用的测点

位置如图 1所示，测点位置分别为星箭分离结构卫星

支架一侧（A1）、星箭分离结构上卫星一侧（A2）、星箭分

离结构与纵向桁架相连处（A3）。火工分离螺栓动作

时产生的火工冲击经星箭连接界面直接传递至卫星

结构。根据文献[13]—[16]所述，如果在星箭连接界面

采取系统级缓冲措施，则可以从整体上降低火工冲击

对星上设备的影响。据此，文中设计了三种缓冲方

案，建立星箭接口局部结构的有限元模型，通过

NASTRAN软件SOL112预示三种缓冲方案下结构的

火工冲击响应，对比三种方案的缓冲效果。

1.1 缓冲方案设计

1）缓冲垫方案。增加结构连接界面的间断面可

以有效衰减火工冲击，其原理是利用间断面对火工冲

击载荷的不断反射和折射造成能量的衰减[13]。连续间

断面不宜过多，一般不超过3个，否则叠加的反射波可

能造成更恶劣的火工冲击环境[14]。文献[15]使用多种

金属材料进行原理性试验，文献[16]将多种金属材料

与刚性非金属材料配合使用，设计了系统级和局部结

构缓冲方案。结果均表明，在结构连接环节使用多层

垫片具有缓冲效果。文献[17]—[18]设计的记忆合金

缓冲垫片具有良好的缓冲效果。综合以上结论，文中

设计了缓冲垫方案，在卫星接头与运载火箭上面级之

间增加3层金属垫片，如图2a所示。虑导电性、卫星

质心高度要求及连接刚度要求等因素，方案选取3层

1 mm厚的铝钢铝垫片。

2）缓冲块方案。复杂构型结构能够有效衰减火

工冲击载荷[16]，多项基于这一结论的专利得到工程应

图1 典型点式连接结构及分析试验测点

Fig.1 Diagram of typical point joint structure and measuring point

for analysis and test
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用。如文献[19]在火工冲击载荷的传递路径上，通过Z

型分布的长孔不断改变材料应力波的传播方向，延长

火工冲击载荷的传递路径，衰减火工冲击能量。缓冲

方案二在卫星接头与运载火箭上面级之间使用一复

杂构型结构，缓冲块高8 mm，满足卫星电性能、连接刚

度及安装操作性等要求。

3）缓冲孔方案。采用冲击隔离的安装方式可以

通过改变安装结构的固有频率有效降低火工冲击响

应[20]。这一原理在工程上主要应用于局部设备的安

装，利用垫片将仪器设备与安装面隔离开，减小传递

至仪器设备的火工冲击能量。基于冲击隔离原理，缓

冲孔方案在卫星接头上增加了3 mm的缓冲孔，减小

传力路径上传递至卫星的火工冲击能量。

上述三种方案如图2所示。

1.2 有限元分析

分析时采用坐标系的坐标原点为卫星星箭分离

结构对接面圆心；x轴为过坐标原点，垂直于星箭分离

面，指向地板方向为正；y轴为位于星箭分离面内，过

坐标原点，指向卫星东板为正；z轴为位于星箭分离面

内，与x轴、y轴构成右手系。

星箭接口局部有限元模型如图3a所示，模型将卫

星结构简化成大质量块，单元总数为43 714个。其

中，卫星支架采用实体加壳单元，卫星接头和大质量

块采用实体单元，各部件的连接螺栓通过梁和MPC模

拟。固支大质量块的顶面中心。卫星接头底面的节

点通过MPC连接于一个节点，在该节点上施加如图4

所示的载荷。

各缓冲方案的有限元模型均基于上述模型，在此

模型基础上，缓冲垫方案在卫星接头和运载卫星支架

之间加入铝/钢/铝材料的三层壳单元，在爆炸螺栓孔

位置通过MPC与其他结构相连；缓冲块方案在卫星支

架和卫星接头之间加入实体单元的缓冲块结构，连接

图2 缓冲方案结构

Fig 2 Schematic diagram of shock reduction schemes

图3 星箭分离局部结构有限元模型

Fig.3 FEM model of local structure of separation of satellite and

launch vehicle

图4 载荷时间历程

Fig.4 Time history of pyrotechnic load

螺栓简化方式同原模型，如图3b所示；缓冲孔方案在

卫星支架底部去掉一个半径为6 cm、深度为3 mm的

圆柱体区域单元。模型使用的材料参数见表1。

1.2.1 原状态及仿真模型修正

仿真模型的系统阻尼取0.02，采样频率与试验数据

采集设备相同，取 fs=100 kHz。为保证有限元分析结果
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表1 模型材料参数

Table 1 Parameters of materials of the FEM model

位置

卫星接头及大质量块

卫星支架

钢缓冲垫片

铝缓冲垫片

缓冲块

材料

2A12

2A12

30CrMnSiNi2A

2A12

2A12

弹性模量/GPa

70

70

207

70

70

泊松比

0.33

0.33

0.27

0.33

0.33

密度/（kg·m-3）

2700

2700

7930

2700

2700

的准确性，首先对原状态模型进行模型修正。首轮计算

后，计算结果与试验结果的对比如图 5所示。可以看

出，拐点位置不同，谱型差别较大。由试验数据对计算

结果进行模型修正，分段调整模型阻尼系数，5~2 000

Hz频率段的阻尼系数为0.02，2 000~10 000 Hz频率段

的阻尼系数为0.05。瞬态响应计算时间步长为10-7 s，

计算时间为1 ms，计算结果如图5所示。可以看出，

在±6 dB范围内，100~400 Hz及2 000~3 500 Hz频率段

的计算值与试验值存在误差，400~200 Hz及 3 500~

10 000 Hz频率段的计算值与试验值基本吻合，可以使

用修正后的模型进行下一步的缓冲效果计算。

1.2.2 缓冲方案预示结果

星箭局部结构对接分离冲击响应预示结果如图 6

所示。比较采用缓冲方案前后A2点 x向的冲击响应，

在3 000 Hz以后缓冲垫对火工冲击有一定衰减；4 000

Hz后缓冲块方案对火工冲击的衰减较明显；缓冲孔对

火工冲击的衰减不明显。

2 星箭接口局部结构对接分离试验

2.1 试验状态

试验中采用真实火工品在星箭局部对接结构进

行解锁的试验方法，以确保缓冲方案试验验证的有效

性。同时为了避免卫星质量对火工解锁冲击响应的

图5 模型修正前后的计算结果与试验结果对比

Fig.5 Comparison of data before and after model modification

图6 缓冲状态下A2点x向冲击响应对比

Fig.6 Shock response of A2 x under three kinds of shock reduction

status
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影响，采用1/4的卫星质量配重用于模拟该状态卫星

1/4的质量效应，验证试验方案如图 7所示。

2.2 试验数据整理

试验分别对三种方案的效果进行验证，对试验的

时域数据进行冲击响应谱变换，提取冲击响应谱峰值

及对应频率，见表2。冲击响应过星箭界面缓冲结构

后都有一定量的衰减，以垂直星箭界面的 x向衰减最

为明显，如图8所示。

2.3 各方案效果分析

在缓冲方案衰减特性分析中，采用幅值衰减方

法，即计算试验中输入点在时域和冲击谱中最大值的

衰减情况，计算方法如下：

Damping-Ratio=

书书书

!"#!!"

$%&$'

()

" *!"#!!"

$%&$'

&+,

"

!"#!!"

$%&$'

()

"

×100%

（1）

式中：

书书书

!"#!!"

$%&$'

()

" 为输入点时域/冲击谱最大

值；

书书书

!"#!!"

$%&$'

&()

" 为输出点时域/冲击谱最大值。由式

（1）可知，当峰值衰减率为正数表示衰减，为负数时表

示冲击响应放大。

图 7 星箭对接局部结构分离试验结构件状态

Fig.7 Structure used for separation test of satellite and launch ve-

hicle

表2 缓冲试验中输入/输出冲击响应谱峰值

Table 2 Peak value at in/out point of SRS shock response in shock reduction test

测点

A1-x

A1-y

A1-z

A2-x

A2-y

A2-z

缓冲垫最大值/g

7593

5906

3375

2899

1927

1276

对应频率/Hz

4340

3444

1933

9742

9742

3649

缓冲块最大值/g

10205

5672

3840

1786

796

1202

对应频率/Hz

4340

3444

3444

6889

4871

8679

缓冲孔最大值/g

8825

8411

3806

3557

1837

1840

对应频率/Hz

4096

3251

1626

6889

5793

3866

由冲击响应谱（SRS）峰值衰减情况可知，三种缓

冲方案相对于原状态均有不同程度的衰减，见表3。

三种方案的衰减量在4 000 Hz以前相对于原状态分别

增加了2%，19%，16%，在4 000~10 000 Hz上增加了

40%，60%，38%。其中缓冲孔方案和过渡段方案衰减

效果较好，如图9所示。

通过数据分析可以看出，以衰减量来判断缓冲

效果，以缓冲块效果最好，其次是缓冲孔方案，最后

是缓冲垫方案。各缓冲方案对结构带来的影响见

表4。

3 仿真预示模型误差分析

以缓冲块方案的计算与试验结果对比，如图10所

图8 输入输出冲击响应对比

Fig.8 Shock response at in and out point under three kinds of shock reduction status
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A2-x/g

4 717

2 899

1 787

3 557

A2-x/g

2 134

1 953

1 072

1 590
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表3 各方案SRS峰值衰减量

Table 3 Damping ratio of SRS peak value by each scheme

工况

工况1（原状态）

工况2（缓冲垫方案）

工况3（缓冲块方案）

工况4（缓冲孔方案）

小于4 000 Hz

A1-x/g

6 075

5 910

6 860

8 411

衰减量/%

65

67

84

81

大于4 000 Hz

A1-x/g

7 593

10 205

8 825

衰减量/%

22

62

82

60

表4 缓冲方案影响分析

Table 4 Analysis of effects of each shock reduction scheme

影响因素

强度

刚度

星箭接口参数

卫星质心高度

卫星的力学环境

总装操作性

整星验证试验

方案1（缓冲垫）

较小，分析满足要求

较小，卫星基频满足18 Hz要求

抗剪锥套需改进设计

/

/

易

易

方案2（缓冲块）

较小，分析满足要求

较小，卫星基频满足18 Hz要求

卫星星箭分离结构需开40 mm通孔，分离插头位置需调整

提高85 mm

/

复杂

易

方案3（缓冲孔）

较小，满足安全性要求

/

/

/

/

/

易

图9 各方案下输入点/输出点SRS响应试验数据

Fig.9 Test result at in and out point of SRS shock response of each scheme

示。可以看出，在±6 dB范围内，主要考察点A2的x向
冲击响应计算值与试验值吻合较好，只在200 Hz以前

及1000 Hz附近偏差较大。导致误差的主要原因为：

计算模型中没有考虑试验中的界面接触和摩擦；计算

模型的载荷施加在通过MPC施加在节点上，这与真实

的火工冲击环境有一定差别；某型号火工分离螺母火

工冲击源仿真存在一定误差，提取的星箭界面载荷曲

线作为仿真载荷将带来一定的误差积累。
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4 结论

在星箭连接界面增加间断面、复杂构型结构或

减小星箭界面接触面积均有一定的缓冲效果。在星

箭连接界面增加间断面的加速度响应最大衰减量为

62%；增加复杂构型结构的加速度响应最大衰减量为

82%；采用冲击隔离加速度响应最大衰减量为60%。

系统缓冲设计时应综合考虑质量、结构连接刚度、缓

冲效果、卫星状态、运载火箭状态约束等条件。文中

冲击响应的预示计算结果与试验结果基本吻合

（在±6 dB内），表明这种预示方法能够较准确地预示

某卫星结构火工冲击响应。

研究结果表明，在火工冲击传递路径上采用基于

能量隔离及能量吸收的缓冲措施均可在一定程度上

获得缓冲效果。以后应针对引起分析结果误差的因

素进一步细化仿真模型，定量研究影响缓冲效果的因

素。同时，进一步开展航天器火工冲击载荷机制与仿

真研究，更加准确地刻画航天器火工冲击载荷；深入

研究火工冲击载荷减缓机理以及火工冲击环境防护

试验验证方法；通过火工装置-航天器一体化动力学

仿真计算，科学合理地制定航天器火工冲击环境试验

条件。
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