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摘要 航天器力学环境是航天器在整个任务周期内经受的各种载荷作用的响应描述, 是直接影响航天器总体设

计水平和决定航天任务成败的关键因素. 按照任务阶段, 航天器力学环境主要分为发射段的力学环境和在轨力学

环境. 随着我国航天器设计水平的发展, 航天器有效载荷对力学环境的要求越来越苛刻, 航天器力学环境分析与

试验技术已经成为制约我国航天器设计水平的关键技术. 本文重点从发射段力学环境分析技术、在轨微振动环

境分析技术、力学环境试验技术和航天器振动控制技术等四个方面对国内外近几年的研究进行了回顾, 对相关

研究进展和成果进行了系统的归纳与阐述. 在此基础上, 结合我国航天工程的实际需求及航天器发展的趋势, 指
出未来航天器力学环境分析与试验技术的主要研究方向.
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1 引言

在航天器任务周期内, 对应任务的不同阶段, 航天

器经受的力学环境可分为发射段、在轨运行和返回段

力学环境, 其中前两种是需要在航天器设计中重点考

虑的典型环境. 力学环境的研究方法主要有分析预示

和试验两种. 对航天器力学环境把握得准确与否直接

决定了航天器的总体设计水平, 因此, 开展航天器力

学环境分析与试验技术研究对提高我国航天器总体设

计水平具有重要意义.
准确的力学环境预示技术与合理可靠的力学环境

试验技术是航天器总体设计与相关分系统设计的重要

保证. 航天器在任务周期内不同的阶段经历的力学环

境不同. 发射段的力学环境以振动、声、冲击、气动

载荷等力学环境为主, 特点是幅值高、频带宽、时间

空间分布随机, 主要影响航天器结构、电子元器件以

及相关总装工艺等, 是航天器任务周期内经历的最严

苛的力学环境, 也是航天器力学环境预示与试验的难

点与重点. 在轨力学环境主要以在轨各种微振动环境

为主, 特点是幅值小、频带相对较窄, 主要影响关键

仪器设备的工作性能(如光学相机、SAR(Synthetic
Aperture Radar)天线), 其难点在于扰源的准确建模与
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振动控制, 是未来我国高精度遥感平台设计的关键技

术之一.
航天器力学环境分析与试验是为了验证和考核航

天器在苛刻力学环境下的可靠性, 而力学环境分析与

试验的结果又可以作为航天器设计与改进的依据, 其

中准确的预示方法和合理的地面试验方法对航天器研

制至关重要. 本文分别从航天器发射力学环境分析技

术、航天器在轨微振动环境分析技术、航天器力学环

境试验技术和航天器振动控制术四个方面介绍了国内

外航天器力学环境分析与试验技术的最新成果, 并对

我国在该领域后续研究的主要方向上给出了建议.

2 航天器发射力学环境分析技术

2.1 航天器声振力学环境预示方法

航天器声振力学环境是航天器发射过程中经历的

一种随机振动环境. 由于分析频带宽, 载荷频带跨越了

低、中、高三个频段, 结构-声耦合建模难度大, 航天

器声振力学环境预示是航天器发射力学环境预示的难

点, 也是国内外研究的热点.
2005年, Shorter等人

[1]
提出了基于波动理论的FE-

SEA(Finite Element-Statistical Energy Analysis)混合法

为航天器声振力学环境提供了可行的解决方案. 随后

国内外针对该方法开展了系统的理论与工程应用研

究. 格伦研究中心针对ACTS[2]卫星的数传天线在声载

激励下的响应问题, 分别采用FE-SEA混合法、有限

元/边界元法以及SEA法进行了分析, 其中混合法的分

析上限为600 Hz, 分析结果表明FE-SEA法在600 Hz以
下与试验结果吻合, 精度与有限元/边界元法接近, 但

是计算效率远高于后者. Knockaert等人
[3]
应用混合FE-

SEA法对CALIPSO卫星在声载下的随机响应进行了

分析, 卫星主结构用FE(Finite Element)建模, 太阳帆板

和声场用SEA建模, 分析结果表明在1000 Hz以下, 混

合FE-SEA与试验结果相吻合. Pock[4]采用混合FE-SEA
方法对火箭级间结构进行了建模, 其中滚动控制系统

部分采用精细的有限元模型, 圆柱外壳和滚动控制系

统的外罩采用SEA子系统, 分析结果相对于SEA结果

出现了明显的响应振荡. Knockaert[5]针对如何提高声

振预示的效率展开了研究, 该研究表明可采用扩散声

场代替边界元声场、混合FE-SEA模型代替全有限元

模型、减少参与每个频点运算的模态数目以及在边界

元结果中采用插值方法等手段提高分析效率. Castel等
人

[6]
在分析航天器上面级声振响应时提出了基于混合

FE-SEA对大型航天器上面级模型进行了缩减, 进而获

得了低温推进设备部位的响应方法. 该方法同时解决

了两方面的分析难点: (1) 上面级模型庞大, 采用传统

有限元方法直接求解分析非常困难, (2) 模型要求获得

低温推进设备附近刚性框架的响应, 采用SEA方法无

法对这类刚性部件准确建模且无法获得响应细节 .
Castel的建模思路分为三步:第一步先建立全系统上面

级的推进SEA模型, 分析获得低温推进设备附近的子

结构能量; 第二步建立包含低温推进设备有限元模型

的混合FE-SEA局部模型, 并以附近子结构能量作为边

界条件施加到局部模型中, 计算得到有限元模型的响

应细节; 第三步建立包含低温推进设备的系统混合

FE-SEA模型, 以该分析结果为基准对第二步的分析结

果进行对比, 验证了缩聚模型的有效性.
我国也在混合FE-SEA法的理论和应用上做了一

些研究工作, 相关成果已广泛应用于航天领域. 邹元杰

等人
[7]
采用VA One软件的FE-SEA混合方法对某卫星

天线在混响声场中的响应进行了分析, 分析结果在天

线边缘处与试验结果的量级基本一致, 但在压紧座处

差异较大. 2010年, 邹元杰等人
[8]
基于混合FE-SEA方

法预示卫星组件的随机振动环境, 并结合预示结果确

定了卫星上部组件的随机振动试验条件. 张瑾
[9]
系统

地整理了基于波动理论的FE-SEA混合方法的基本理

论, 完善了随机子系统能量平衡方程的表达式, 拓宽了

这种方法的应用范围, 同时也研究了理想点连接的建

模方法, 并利用板梁组合结构开展了数值仿真验证和

试验验证, 取得非常好的验证结果. 朱卫红等人
[10–12]

系统地研究了混合点、线和面连接的建模方法, 完善

了混合FE-SEA建模理论, 为航天工程应用奠定了坚实

的理论基础, 并在首次基于混合FE-SEA方法完成针对

整流罩-适配器-仪器舱-航天器组合结构的系统级的声

振力学环境预示, 最后通过与噪声试验数据的对比验

证了分析结果的准确性. 相关调研表明, 混合FE-SEA
方法基本理论的研究已经相对完善, 国外在航天工程

应用方面积累了大量的经验, 而国内在该方面的应用

研究相对滞后. 另外大型复杂航天器的混合建模技

术、相关建模参数的获取与修正是提高预示精度的关

键所在.
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2.2 航天器火工冲击力学环境预示技术

航天器火工冲击环境是指航天器上火工品起爆时

刻产生的高频瞬态冲击载荷作用在结构上的响应. 一

般情况下, 火工冲击载荷对航天器主结构影响较小,
但是却能够对含有冲击敏感的元器件和脆性材料造成

损伤, 从而导致航天任务失败, 甚至发生灾难性事故.
随着我国航天事业的飞速发展使得航天器火工冲击问

题日益突出: 首先, 大型航天工程(空间站工程、载人

航天工程等)立项使得传统地面试验方法难以开展冲

击环境试验; 其次, 为了完成复杂任务, 航天器上大量

使用对冲击载荷敏感的精密电子设备;再次,由于尺寸

越来越大, 为了保证分离的可靠性, 高量级火工品的应

用越来越广泛. 目前国内外并无有效的预示方法获得

先验知识指导前期的航天器设计工作, 处理问题的方

式多是通过地面试验考核等后验性方法发现问题, 然

后具体问题具体分析, 通过设计缓冲方法、改进航天

器结构设计、单机设备加固等方式进行完善, 而且大

型航天器设备由于尺寸过大无法开展地面冲击试验,
单机设备的冲击环境更是无法获得. 因此, 开展针对大

型航天器火工冲击响应预示方法的研究, 准确确定相

关设备的冲击环境, 进而在设计初期指导卫星与单机

设备的设计就成为我国航天器研发过程中亟待解决的

关键问题.
按照相关标准

[13], 航天器冲击环境一般可以分为

近场、中场和远场. 其中近场响应主要由火工冲击源

决定, 中远场响应则与冲击载荷传递和结构谐振相关,
因此由于形成机理不同, 近场与中远场力学环境预示

方法也不相同.

(1) 航天器火工冲击近场力学环境预示

航天器近场力学环境主要由火工品起爆过程产生

的应力波导致的, 其中包含复杂的物理现象, 其高频、

瞬态、高峰值的特点使得爆炸冲击过程难以测量; 火

工品爆炸产生的高温高压载荷与火工品局部结构的耦

合作用使得冲击响应难以计算, 目前近场火工冲击力

学环境预示技术研究主要围绕火工品爆轰过程模拟、

应力波传播及冲击载荷提取等方面开展研究.
Hydrocodes方法已嵌入到商业软件ANSYS/LS-

DYNA中, 并被广泛应用于爆炸冲击动力学分析中, 包
括火工品起爆过程

[14]
、航天器着陆冲击

[15]
、飞机鸟

撞问题
[16]

以及空间碎片高速撞击
[17]

等复杂非线性问

题的分析. 从理论上讲, 该方法可以用于各类冲击问题

分析. 然而对于复杂航天器上冲击响应的预示, 由于受

到动力建模、计算量和计算时间等条件的约束, 该方

法仅局限于冲击载荷近场响应的预示, 但是该方法可

通过对冲击源进行建模、分析, 从而获得用于中远场

计算需要的载荷条件(如力函数等).
(2) 航天器火工冲击中远场力学环境预示

在航天设计过程中, 一般不会在火工品的近场安

装敏感设备, 而且火工冲击很少导致近场结构破坏,
因此航天器设计过程重点关注的是中远场的冲击响

应,根据美国国家航空航天局(National Aeronautics and
Space Administration, NASA)等相关标准, 中远场响应

主要以冲击载荷引起的结构谐振为主. 航天器中远场

冲击响应的难点在于: 冲击载荷频带分布宽, 航天器

结构中的刚性部组件(如压紧装置和桁架等)模态稀疏,
而柔性部件(如太阳翼、天线等)模态密集, 前者推荐

采用确定性方法进行准确建模, 而后者一般采用统计

方法进行建模. 由于航天器规模庞大, 为了在高频段

获得准确的结果, 如果采用有限元方法进行建模, 对

于柔性结构需要划分特别密集的网格, 对于中远场预

示, 整个模型的规模可达百万以上, 求解十分困难; 如
果采用统计方法进行建模, 刚性结构由于模态稀疏, 不
满足相关假设条件, 会导致冲击载荷在刚性结构中的

传递路径无法准确描述, 导致分析结果不可靠.
目前国内外学者针对火工冲击的中远场预示问题

开展了一些研究, 主要包括统计能量方法、瞬态统计

能量方法、虚模态综合法、局部模态相位信息重构和

混合方法.
1) 统计能量分析法与瞬态统计能量法

统计能量分析
[18]

是目前高频力学环境预示较为

有效的方法, 它将一个复杂的系统划分为若干子系统,
根据能量平衡建立子系统能量的耦合方程, 求解得到

每个子系统的能量, 最后用各子系统在频域或空间域

上响应的能量平均值表示系统的动力学响应. 该方法

无需进行精细的网格划分, 避免了有限元方法在处理

高频问题时需要细分网格的局限性, 同时统计平均的

概念也解决了高频、密模态造成响应的随机性难以准

确预示的问题. 目前, 统计能量分析方法已经集成在多

家商用分析软件中,例如VAPEPS, Auto-SEA和VA One
等, 并且在国内外航空航天领域噪声响应分析中得到

了广泛的应用.
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然而部分学者认为, 采用统计能量分析方法处理

冲击问题时还需要考虑冲击的瞬态特性, 因此针对瞬

态冲击载荷提出一种瞬态统计能量分析方法, 为了描

述冲击载荷的非平稳性, 瞬态统计能量引入了能量的

时间微分
[19].

不论是稳态统计能量分析还是瞬态统计能量分

析, 都是线性的, 只能用于求解中远场的冲击响应. 不
可否认, 统计能量分析方法以其处理高频问题的独特

优势, 近年来在冲击响应预示中受到越来越多的重视.
2001年Roberto等人

[20]
以INTEGRAL卫星为分析对象,

比较了有限元分析、统计能量分析和试验实测响应的

一致性, 并指出了确定性有限元分析方法在处理高频

火工冲击问题时的缺点, 建议采用统计能量分析进行

冲击响应的预示. 2005年, Stephane等人
[21]

针对CMES
卫星分别采用显式有限元方法、隐式有限元方法和统

计能量方法进行建模与分析, 分析结果表明统计能量

分析在高频段与试验结果比较吻合, 而显式有限元方

法在低频处有着更好的预示结果, 但是靠单一方法无

法在整个分析频段内进行预示.
然而, 由于采用了统计平均的概念, 该方法无法得

到结构上具体位置的响应, 仅能得到在一个区域上某

个频段内的响应包络, 因此该方法多用于中、远场高

频冲击响应的预示. 此外, 统计能量分析方法仅适用

于高频响应的预示, 当结构模态密度较小(小于2或3)
时, 该方法将失效, 这样会导致模型对冲击传递路径

的错误描述, 获得不正确的分析结果. 除了上述问题

外, 目前针对采用稳态或者瞬态统计能量分析方法进

行冲击响应预示的合理性也一直存在争议, 还无法从

理论本质上予以阐明(目前基于统计能量分析方法预

示冲击载荷的实例也基本采用传统稳态统计能量分析

方法), 此外对于复杂连接的建模、统计能量子系统之

间的耦合损耗因子获取(对于简单连接, 可采用试验或

者理论值;对于复杂连接,则需要开展试验或者数值仿

真分析)也是统计能量分析进行响应预示时需要解决

的关键问题.
2) 虚模态综合法

虚拟模态综合(Virtual Mode Synthesis and Simula-
tion, VMSS)最早由Eric等人

[22]
提出, 该方法既可以预

示结构上的时域响应, 也可以进行频域响应分析. Eric
详细阐明了VMSS的原理和基本公式, 并阐明了VMSS
的原理和基本公式, 并将VMSS法集成为通用计算程

序MANTA, 文中给出了MANTA的工作流程, 从文中

对AVHR结构(一个坦克炮的简化结构)的测试和计算

结果的比对曲线, 可以看出MANTA的计算曲线基本

包含在试验曲线±6 dB的包络内, 在1000 Hz以上能够

较为准确的预测响应趋势.
2006年欧洲太空局(European Space Agency, ESA)

支持的“航天器高速冲击影响分析”(High Velocity Im-
pact, HVI)项目中, Ullio等人

[23]
采用VMSS方法进行了

GOCE卫星冲击环境的预示. 2010年Lee等人
[24]

采用

SEA和VMSS结合的方法进行了某低轨地球观测卫星

与运载火箭分离冲击响应预示, 并将不同分析模型的

预示结果与试验实测数据进行了比较, 得到了VMSS
计算敏感的细节等结论. 在国内, 王军评等人

[25]
采用

虚拟模态综合法对航天典型结构进行了建模, 完成了

运载火箭级间分离冲击响应预示. 文中考虑的结构主

要包括整流罩、有效载荷、支架、仪器舱等29个子系

统 , 并对连续载荷进行了离散处理 , 得到了

200–16000 Hz频率范围内的加速度谱, 但是文中对于

统计能量分析的子结构划分细节和虚拟模态分析没有

给出详细说明, 对于结果的合理性也没有展开讨论.
VMSS方法与瞬态SEA方法相比, 无需假设激励

为稳态或准稳态, 可以获得时域数据, 可以计算冲击

谱. 当结构具有一定的线性特性时, 可以估计近场响

应. 同时对比显式动力学分析格式不难发现, 虽然

VMSS能在保证一定精度的基础上快速计算, 具有十

分重要的意义, 但目前针对火工冲击的航天器高频关

键模拟参数(如耦合损耗因子)尚不明确, 且VMSS只能

计算子系统级响应, 因此需要进一步改进, 甚至提出新

的方法. 另外, 进行虚模态综合法求解时, 需要事先假

定频响函数与模态固有频率, 这些参数的选取对分析

结果的影响还需进一步开展研究, 目前该方法工程应

用较少, 仍然需要不断完善.
3) 局部模态相位信息重构

2001 年, 法国的Borello[26]提出用子结构模态信息

将统计能量分析丢失的相位信息补上去, 获得相位重

构的传递函数, 再通过傅里叶反变换得到随时间变化

的结构响应, 这种方法称为局部模态相位信息重构法

(Local Mode Phase Reconstruction, LMPR). 基于统计

能量分析的LMPR方法在欧洲获得了大量应用, SPOT-
5卫星、Smart-1卫星与Ariane-5火箭的星箭分离冲击

力学环境分析都曾使用该方法. 该方法被成功地集成
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到2009年发布的商用软件SEA+中.
局部模态相位信息重构方法是基于统计能量分析

的计算方法, 因此该方法只适用于中、远场的线性分

析, 结果具有统计平均性, 只能计算子系统的整体响

应平均结果, 无法得到航天器上某个特定设备安装部

位的响应.
4) 混合方法

目前已有学者注意到冲击响应的预示问题是一个

全频域的力学环境问题
[27]. 当冲击载荷作用在复杂的

航天结构上时, 模态密度较高的子结构会表现出明显

的高频随机特性, 而刚性较大、模态稀疏的主承力结

构上则主要表现为低频特性, 此时, 既不能通过一个

频段上的模态密度推导出可靠的统计平均, 也无法给

出可信的有限元解
[28]. 换句话说, 当冲击载荷作用于

结构上时, 无法通过单一的有限元方法或统计能量分

析方法, 准确预示结构在整个频段上的响应. 因此有

限元与统计能量分析相结合的混合方法(FE-SEA方

法)被认为是处理冲击问题的有效手段.
2009年, Troclet等人

[29]
将FEM和SEA两种方法结

合起来进行了ARIANE-5火箭的设备安装底座在中高

频瞬态载荷作用下的响应, 他使用FEM的仿真结果作

为SEA计算的输入, 得到了较为准确的分析结果. 该

文献是将混合方法应用于冲击响应预示的一次尝试,
但是没有考虑到有限元模型和统计能量分析模型的耦

合效应, 其本质上是采用统计能量方法进行预示, 而且

分析模型相对简单.
目前FE-SEA方法在航天器声振领域已得到了广

泛应用, 得到了较为丰富的试验验证. 由于FE-SEA方
法能够综合统计能量分析和有限元方法的优点, 避免

其缺陷, 取长补短, 可以作为解决航天器宽频带冲击

响应预示的有效途径. 因此深入研究FE-SEA基本理论

和完善混合连接建模方法, 探索其在航天器冲击响应

的预示中的应用是目前国内外研究的趋势.

2.3 运载结构与液体输送管路耦合导致的振动

(Pogo)

运载结构与液体输送管路耦合导致的振动(Pogo
振动)是公认的液体火箭动力学难点问题. Pogo振动产

生的机理是在飞行过程中, 液体火箭结构纵向振动的

固有频率与推进剂输送系统振动的固有频率彼此耦合

产生的一种自激振动
[30]. 其典型的表现形式为整箭突

然发生周期振动, 振动到某个最大值后逐渐减小, 最

后直至消失. Pogo振动产生的加速度会对火箭上的仪

器、设备及航天员产生不利影响, 严重时可导致整个

飞行任务的失败
[31].

目前航天工程中一般采用分离火箭固有频率和推

进剂输送系统的固有频率解决Pogo振动问题, 然而由

于运载火箭的固有频率一般难以改变, 因此一般通过

设计输送管路的固有频率来抑制Pogo振动. 改变液体

输送系统频率最有效的措施是在推进剂输送管路中安

装储蓄压器
[32]. 蓄压器按照结构特点和工作方式可分

为储气式蓄压器(如我国长征系列采用的金属膜盒式

蓄压器)和注气式蓄压器(如土星和航天飞机采用的球

型蓄压器, 即采用金属焊接膜盒作为蓄压器的封闭

气室).
另外最新研究表明, 对于某些液体火箭, 推进系统

不仅与火箭结构的纵向模态存在耦合关系能够引发

Pogo振动,也可能与横向模态存在耦合作用,因此这也

是目前Pogo研究的一个主要方向
[33]. 另一方面, 我国

的Pogo研究现在只在火箭整体问题性理论和算法进

行相关研究, 解决了单根火箭、捆绑火箭的稳定性分

析问题, 但是对液体分布夹气问题、气液两相脉动压

力传递问题研究尚少, 这对以后我国自主研发的新型

液体火箭发动机系统和新的大型运载工具均可能是制

约因素
[34].

3 航天器在轨微振动环境分析技术

3.1 微振动源扰动特性研究

航天器在轨微振动是指航天器在轨运行期间, 星

上转动部件运动、相机扫描机构转动、可展开机构的

驱动作用、变轨调姿期间推力器点火工作、低温制冷

器压缩机和百叶窗等热控部件机械运动、大型柔性结

构受激振动等诱发航天器结构产生的微幅、宽频、不

造成结构破坏但影响有效载荷性能的振动现象
[35]. 张

振华等人
[36]

对反作用轮、低温制冷器、星载敏感器

噪声和太阳翼步进扰动及太阳翼热颤振等典型扰动进

行综合分析, 给出了常用的扰源模型. 张庆君等人
[37]

给出了各种微振动源对应的频谱分布范围以及稳像

措施.
在上述微振动源中, 反作用飞轮、控制力矩陀螺

等高速转动执行机构产生的干扰力(矩)往往较大, 是
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航天器研制过程中需要重点考虑的扰源. 国外针对反

作用飞轮等扰源的研究, 主要是建立了基于实验测试

结果的经验模型和基于能量法的理论模型. NASA于
20世纪80年代对“哈勃”望远镜的反作用轮振动进行了

深入研究. 1990年Eyerman和Shea[38]对航天器在轨扰

动进行了全面总结, 认为反作用轮和热扰动影响最大.
20世纪90年代末, Bialke[39]发表了一系列论文, 对反作

用轮扰动的来源、实验和数学建模进行了全面阐述.
Melody[40]于1995年利用单个反作用轮振动试验数据

导出了反作用轮组的随机振动模型. 以上研究结果表

明, 反作用轮产生的扰动主要由飞轮本身质量分布不

均匀造成的静不平衡和动不平衡引起; 同时, 轴承扰

动、电机扰动和电机驱动误差等也会产生一定的

扰动.
反作用轮等微振动源内部结构与电磁组件等产生

的耦合称为内部耦合, 而微振动源与柔性基础结构之

间的耦合称为外部耦合. 传统的微振动源扰振特性测

试是将微振动源固定在刚性支撑结构而不是实际柔性

支撑结构上进行, 因此并不能真实地模拟微振动源与

平台主结构的接口边界条件. 国外针对微振动源与支

撑结构的耦合特性研究, 经历了“基本理论研究”、“静
态动质量法”、“考虑陀螺效应的动态动质量法”三个

阶段, 实现了从“基于力学平衡方程及机理的试验现象

研究”到“基于试验测试的半物理仿真”再到“完全理论

分析方法”的发展跨越
[41]. Elias等人

[42]
于2001年提出

了静态动质量法, 借助扰源的静态动质量和安装基础

结构的静态动质量, 可以把刚性界面下的扰动力(矩)
换算为柔性界面下的力(矩). 静态动质量法考虑了微

振动源的质量特性, 较传统方法有了一定的进步, 但

静态动质量测试过程中微振动源的高速转子处于静止

状态, 其正常工作时的陀螺效应没有体现. 当反作用轮

旋转时, 不仅产生了由于质量不平衡等因素导致的微

振动, 同时飞轮的动质量作为转速的函数也在不断地

变化. 相对于静态动质量法, 考虑陀螺效应的动态动

质量法考虑了陀螺效应和微振动源内部振动模态, 通

过修正的方法将刚性界面干扰力(矩)转换为柔性界面

力(矩), 可有效提高分析的精确度
[43,44].

国内对微振动源内部耦合和外部耦合特性理论研

究已开展相关工作. 赵煜等人
[45]

在进行刚性界面扰振

测试时, 发现了在刚性工装与柔性工装的界面存在输

入力差异性. 张鹏飞等人
[46]

建立了微振动源动力学简

化模型, 计算得到飞轮动态质量, 用于对试验测试得

到的扰振力修正. 邹元杰等人
[47]

提出了一种微振动源

精确解耦加载方法, 通过理论推导证明, 将固定界面

下的微振动源干扰力(矩)实测结果, 加载于“微振动源

+航天器主结构”组合体系统, 获取的振动响应与系统

级耦合分析结果完全相同. 该方法计算结果准确, 避

免了对固定界面下干扰力(矩)的修正, 但需要提供相

对可靠的扰源结构有限元模型. 从总体上看, 国内关

于微振动源与支撑结构的耦合特性研究不够系统, 成

果并不多.

3.2 航天器系统级微振动分析技术

航天器系统级微振动分析, 从理论上讲属于结构

振动分析, 因此, 常规的结构振动分析方法原则上应

该都适用. 例如, 能量方法(如统计能量分析、能量有

限元、功率流方法等)和有限元方法, 可以根据所关心

的分析频段和任务要求适当选用. 然而实际在轨工作

的航天器结构处于自由-自由状态, 受到的外载荷多种

多样、特性差异较大, 而且工程上不止关心结构振动

响应更关注有效载荷的光学或电学性能, 因此航天器

在轨微振动分析方法又有其特殊性. 从国内外研究的

情况看, 目前集成建模方法是工程中航天器系统级微

振动分析的主流方法
[36].

所谓集成建模方法是指综合考虑微振动源、结

构、控制系统和光学系统等对航天器成像质量等总体

性能具有重要影响的子系统, 根据微振动在子系统中

传递路径的物理联系, 将各子系统集成在一起, 最终

形成能够全面反映各种因素对航天器关键性能影响的

系统级输入输出数学模型的过程. 与传统建模分析方

法集中在单机、单学科或分系统层面不同, 集成建模

方法可实现系统级综合性能评估和误差分配. 由于充

分考虑了各子系统之间的耦合作用, 形成了统一的数

学模型和设计方法, 集成建模可进行系统级分析和设

计. 该方法既能够有效模拟各微振动源共同作用下航

天器关键性能的时域和频域特性, 也能够利用敏感度

分析、不确定性分析和等性能分析(性能一定时不同

参数的组合形式研究)等数学分析工具给出提高性能

的有效途径. 国外已应用集成建模方法进行航天器微

振动力学环境评估, 开发了相应的分析软件, 并在SIM
(Space Interferometry Mission), NGST (Next Generation
Space Telescope), TPF (Terrestrial Planet Finder)等高分
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辨率航天器研制中取得了成功应用
[31]. 在微振动集成

建模软件中, 麻省理工大学(Massachusetts Institute of
Technology, MIT)的动力学-光学-控制-结构综合系统

(Dynamics-Optics-Controls-Structures, DOCS)和NASA
的集成建模环境软件IME (Integrated Modeling Envir-
onment)最具有代表性.

自20世纪90年代初开始, NASA的“起源计划”中
研制的各类高精度空间观测系统都应用了微振动集成

建模和综合评估技术. 由于系统结构复杂, NASA委托

麻省理工学院的空间系统实验室进行系统分析设计.
为此, 空间系统实验室基于加州理工喷气推进实验室

开发的光学系统集成建模工具IMOS (Integrated Mod-
eling of Optical Systems)开发了扰动-光学-控制-结构

集成建模与综合评估软件DOCS (Dynamics-Optics-
Controls-Structures)[48]. DOCS系统总体上可分为建

模、前处理、分析和设计四个部分. 建模主要指各子

系统建模, 包括基线控制、星体结构、光学载荷和微

振动扰动源等; 前处理部分主要指模型装配、降阶和

修正; 分析主要有传感器和作动器拓扑、扰动性能分

析、敏感度分析、不确定性能分析和优化等; 设计部

分主要包含优化设计, 以及根据分析结果对开展星体

结构设计、载荷设计和扰源设计等, 这些功能都通过

MATLAB编写的软件功能模块实现. 目前DOCS已在

空间干涉测量任务和行星探测等大型复杂空间望远镜

的研制过程中得到广泛应用.
为接替哈勃太空望远镜的空间探测任务, NASA

从20世纪90年代就开始研制韦伯空间望远镜. 韦伯空

间望远镜主要性能相比哈勃望远镜有较大提升, 孔径

从2.4 m提高到8 m, 角分辨率从0.1″提高到0.004″. 对

此, NASA开发了集成建模环境软件IME (Integrated
Modeling Environment)用于微振动集成建模和综合评

估, 主要包括两个模块: 颤振分析模块和结构-热-光学

分析模块
[49]. IME软件的颤振分析模块的基本流程是

先根据结构CAD模型和结构材料特性, 利用有限元软

件NASTRAN等进行结构有限元建模和模态分析, 由

模态分析结果建立系统状态空间模型; 利用光学设计

软件建立光学系统模型, 通过模型转换到光学模型并

验证. 利用光学模型进行线性扰动分析和光学系统分

析得到光学敏感度矩阵和点扩散函数. 点扩散函数用

于光学控制系统设计, 光学敏感度矩阵用于控制系统

稳定性验证. 姿态控制系统利用MATLAB设计, 利用

SIMULINK仿真. 以上这些子系统模型集成为颤振分

析模块, 通过试验数据验证后进行系统颤振分析, 得

到动态波振面误差和指向误差. 结构-热-光学分析的

基本流程是先建立系统热模型, 通过热瞬态分析得到

温度随时间变化曲线, 然后将温度场映射到结构模型,
根据结构有限元模型进行静态载荷分析, 得到光学部

件的变形情况. 根据光学部件的运动情况利用光学分

析软件进行光学系统成像性能分析. 与DOCS相比,
IME除了可进行微振动集成建模与扰动性能评估, 还

包含流程管理、文件管理和数据管理等功能. 最重要

的是IME完全面对工程型号, 更具有实用性. DOCS强
调敏感度分析、不确定性分析和等性能分析等功能.
总体讲, DOCS更面向科学研究, 而IME更面向工程

实用.
国内蒋国伟等人

[50]
参考IME颤振分析建模思路,

根据某卫星微振动力学环境特点, 借助ADAMS软件

建立扰源-结构-控制仿真模型, 并进行了地面试验验

证; 葛东明等人
[51]

建立了卫星结构-控制-光学一体化

模型, 并进行了微振动响应分析; 邹元杰等人
[52]

提出

了微振动稳态时域响应分析方法, 通过仿真计算表明,
对于常规的光学卫星应用弹性模态叠加法能够获得足

够精度的动响应预报, 因此系统级微振动分析可忽略

姿态控制系统的作用(主要抑制刚体漂移).

4 航天器力学环境试验技术

4.1 力限试验技术

为了模拟发射段的力学环境, 航天器一般在地面

会进行相关的力学环境试验, 如正弦试验或者随机振

动试验, 地面试验状态与飞行状态的阻抗不匹配会导

致地面试验存在较为严重的“过试验”现象, 增加了航

天器的设计成本. 为解决航天器振动试验中的“过试

验”问题, 采用加速度-力双重控制策略进行振动试

验是一种有效的解决手段. 双控不仅需要界面加速度

谱, 而且需要界面力限谱同时进行控制. 相关研究表

明, 力限试验技术能够更加合理地确定地面试验条件,
已经在工程中进行推广应用. 目前力限试验技术的研

究主要集中于界面力测量技术和界面力限条件设计

技术.
(1) 界面力直接测量技术

现有的航天器力控振动试验通常是在航天器与振
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动台面之间串接直接测力装置. 直接测力装置已经多

次在NASA以及ESA的航天器力控振动试验中使用并

取得了良好的效果
[53]. 除了传统的力传感器外, 目前

还衍生出许多新型的力传感器, 这类力传感器可以直

接与螺栓集成, 或以垫圈的方式直接串联在螺栓中.
或者把螺栓直接作为测力元件的传感器, 以最直接的

方式将作用在螺栓上的力测量出来; 通过增加在螺栓

处的垫圈传感器来间接测量螺帽处的压力, 从而获得

螺栓所受到的力, 环形垫圈要足够的大以安装感应装

置. 与传统的测力环相比, 这类传感器体积小, 且对原

有结构的传力路径影响较小, 但是如何利用这种传感

器来测量动态力 , 以及如何标定还没有统一标准 .
2012年, Konrad[54]设计了新的IABG测力装置, 并进行

了相关试验. 结果表明此装置测量的力可实时提供稳

定、准确的力信号给振动台的控制使用. 该测力装置

首次成功应用在Pathfinder LCM上.
国内针对直接测力方法的研究始于20世纪90年

代, 随着我国的航天事业蓬勃发展, 受国外先进技术的

影响, 力限控制技术成为各航天院所与相关高校的研

究热点, 并逐渐积累了大量的研究成果. 2005年开始,
中国空间技术研究院总装与环境工程部对振动试验中

力测量技术进行了初步研究和试验. 在“十一五”至“十
二五”期间研制了相关的三向测力环, 并成功应用于整

星力学试验中, 可实现振动台和卫星连接界面的力和

力矩的直接测量.
(2) 界面力间接测量

由于直接在星箭界面等处安装测力装置存在一定

困难, 因此除了直接测力方法外, 目前还有一类间接测

力的方法, 即首先测量与界面力相关的参数, 然后通过

载荷识别技术来获取界面载荷. 目前, 国内外对航天器

界面动态力(矩)的分析和识别研究相对较少.
2008年, 德尔塔II火箭发射伽马射线太空望远镜

(Gamma-ray Large Area Space Telescope, GLAST)时,
搭载了一套飞行测力装置, 用于测量星箭界面的加速

度和力
[55]. 其中星箭界面力的测量是通过在星箭适配

器上粘贴了64个应变片实现的. 该应变式测力装置在

地面用振动试验进行了静态的标定. 在地面试验时,
在星箭适配器下方同时安装了压电式力传感器来验证

应变式测力装置的精度. 2014年, Paul等人
[56]

提出采用

加权加速度测量结果确定界面力的方法, 指出采用加

速度传感器对力进行估计时, 不仅具有很好的鲁棒性,

也能基于有限的加速度数据获得一定精度的力数据,
此外该方法便于工程实现. Paul等人针对具体模型进

行了方法验证, 结果表明在200 Hz以内, 基于加速度

确定的界面力与试验实测数据接近.
在国内,为避免串联力传感器,张永涛等人

[57]
提出

了一种通过测量星箭连接环应变计算星箭界面力的方

法. 通过仿真分析, 验证了该方法的有效性, 并结合某

气象卫星给出了卫星不同结构对识别误差的影响分

析, 仿真结果表明星箭界面动态载荷幅值的识别误差

在20%以下. 2016年, 宋祥帆
[58]

提出了一种基于星箭

连接环应变变化场的界面载荷识别方法, 并通过有限

元仿真和工装试验对其进行校验, 初步验证了该方法

的有效性和工程适用性, 可以为卫星力限控制振动试

验输入谱的确定提供一定参考. 该方法的理论基础是

弹性力学中的薄板假设, 主要针对的是星箭连接环这

种结构形式, 对于复杂航天器, 特别是复杂的各类单

机界面是否适用还有待验证. 而且为了实现应变场重

构, 目前的方案所需应变检测点过多, 需要配备很多

相关的测量仪器, 这对于航天器来说可能是较大的负

担, 难以满足航天器的减重要求.
(3) 界面力限条件设计技术

国外针对力限形成了较为完善的力限试验技术,
NASA于1996年发布了《Force Limited Vibration Test-
ing》(NASA-HDBK-7004), 1997年发布了《Force
Limited Vibration Testing Monograph》(NASA-RP-
1403), 并在2002年和2003年对《Force Limited Vibra-
tion Testing》进行了两次修正. 在新版本中提供了两

次飞行试验实测界面力数据, 增加了飞行数据与试验

数据的对比分析, 证明了力限技术的合理性与有效性.
近十年来, 除了美国航空航天局外, 世界其他航天机

构, 如加拿大空间局(Canada Space Agency, CSA)、欧

洲空间局、日本空间局(Japan Aerospace Exploration
Agency, JAXA)和韩国航天研究局等, 也都非常重视

力限技术的研究、应用和发展.
我国航天器振动试验早期以传统的加速度控制为

主, 国内很多学者早在20世纪八、九十年代就已关注

振动“过试验”问题和力限振动试验技术, 在“十一五”
和“十二五”期间, 开展了相关的研究, 取得了一定的

研究成果.
随着航天器的发展, 结构尺寸越来越大, 或者越来

越轻巧, 柔性变形越来越大, 使得全尺寸地面动态试验
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越来越难以进行, 不能完全满足设计技术要求. 振动台

上的结构振动条件无法完全模拟飞行时结构的弹性边

界, 可能出现“欠试验”与“过试验”的风险. 王晓耕
[59]

回

顾了国外力限技术的发展, 介绍了力限技术应用的关

键问题, 对我国航天器振动试验中应用力限技术的前

景进行了展望. 陈昌亚等人
[60]

分析了卫星结构振动试

验中力控技术的研究意义, 并提出今后发展的建议.
王亚波

[61]
对航天器振动台环境试验中的“过试验”问题

与振动台控制方式开展研究, 讨论了加速度控制和力

控制下各自形成过试验的原因和频率位置, 定义并解

释了“双控”模式及其对过试验现象的补偿机理. 柳征

勇等人
[62]

对力限条件的制定、力限条件设计方法的

比较、结构模态有效质量等方面进行了深入探讨. 李

正举等人
[63,64]

对力限条件设计的半经验力限方法和复

杂二自由度方法进行了深入的研究, 为航天器力限条

件设计奠定了理论基础. 邹元杰等人
[65]

以运载火箭研

制方提供的准态载荷为依据, 提出了一种基于准静态

载荷的改进型离线条件设计方法, 使得力限条件的设

计更加合理. 张俊刚等人
[66]

对力限振动试验进行了深

入研究, 研制了三向测力装置并对其进行了理论分析

和试验验证研究, 开展了整星加速度控制和力限控制

振动试验对比, 在推动力限条件设计和力限振动试验

技术的应用研究上迈出了重要的一步. 2010年以来,
我国陆续在几个航天器型号的正弦振动试验中应用了

力控技术, 但力限条件如何确定仍然是难点.

4.2 噪声试验技术

噪声试验是对航天器地面试验的关键, 用于对航

天器抗随机振动环境性能进行检验. 噪声试验技术相

对成熟, 近年来新的文献相对较少, 主要成果是噪声

试验条件细化及噪声试验方法的完善.
噪声试验条件是确定声试验的输入, 一般由运载

方给出, 由于运载方给出的声试验条件是多次飞行罩

内噪声测量的平均结果, 没有考虑不同航天器引起的

填充效应, 因此在进行航天器试验时, 一般需要考虑

不同航天器放入后引起的填充效应从而对声试验条件

进行修正, 目前工程中通常采用的是1994年William等

人
[67]

给出的修正方法. 2016年, Xiang等人
[68]

提出了一

种基于统计能量方法的填充因子计算方法, 与声试验

结果的对比表明该方法相比较于William的方法在低

频更加合理. 2017年, Zheng等人
[69]

采用有限元-边界元

方法和统计能量方法对大型运载整流罩的有效载荷填

充效应进行了分析. 文中分析结果指出, 填充效应主要

影响集中在低频, 声场的固有频率会因为有效载荷的

出现发生漂移, 另外大型航天器的填充效应影响更加

显著, 该研究为后续设计航天器声振试验条件提供了

依据. 中国空间技术研究院总装与环境工程部于2017
年提出了航天器系统的声试验标准, 在该方法中明确

提出了改进的填充因子的计算方法, 综合考虑了航天

器体积、表面积及周向长度对填充因子的影响
[70], 提

高了声试验条件的合理性.
在试验方法方面, 根据相关标准, 航天工程中大卫

星一般推荐进行噪声试验, 小卫星(450 kg以下)一般进

行随机振动试验, 但是二者的试验原理是不相同的, 主
要在于能量输入方式和传递路径不同. 仿真分析与试

验表明, 噪声试验在模拟随机振动环境时存在低频欠

试验的风险, 并且随机振动试验在高频处存在试验不

足, 这就导致了一些由噪声和振动共同作用的耦合效

应或者故障模式在噪声试验中不能充分暴露, 因此噪

声-随机振动联合试验是近年来噪声试验的研究方向

之一.
晏廷飞等人

[71]
对比了单项声振组合环境试验与

单项环境试验对某航天器天线响应的影响, 指出噪声

试验时边界的影响主要集中在低频, 且噪声试验在低

频存在一定缺陷而随机振动在高频存在激励部组, 声

振组合试验时, 由于耦合响应会对结构高频段的响应

有一定的抑制作用. 杨江等人
[72]

和张红亮等人
[73]

分别

以太阳翼为研究对象开展了声-振联合试验和仿真, 研
究了声振组合载荷下太阳翼的响应预示方法. 沈志强

等人
[74]

对航天器声振联合试验技术进行了研究, 对于

噪声与正弦振动组合试验时, 应当先进行正弦振动试

验控制, 后进行噪声试验控制, 且正弦振动控制需要

采用滤波处理; 对于噪声与随即振动组合试验, 可同

时对二者进行控制; 对于大面质比的卫星部组件, 随

机振动与噪声组合试验考核更加合理充分. 张群等

人
[75]

针对小卫星开展了声-振联合试验耦合响应分析

及预估, 指出航天器不同结构处基础激励和噪声激励

对低频段和中高频段的响应具有不同的效果, 整体上

低频段以基础激励的响应占主导, 高频段以噪声激励

响应为主, 也会有耦合作用. 声振联合试验是未来航

天器试验的一个发展方向, 而两种载荷的耦合效应也

是后续的研究重点.
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4.3 微振动试验技术

通过整星地面试验, 测量星体结构对微振动的传

递作用, 获取敏感部位在扰源作用下的振动响应, 是

修正分析模型、预测有效载荷在轨成像质量的必要措

施. SDO (Solar Dynamics Observatory)测试了星体结构

在微振动激励下的阻尼特性, 通过试验建立整星微振

动条件下的动力学模型, 用以预示在轨微振动响应
[76].

ESA对激光通信中继卫星(ARTEMIS)进行了地面微振

动测试. 通过在扰源安装界面输入力, 测量敏感器安装

界面的加速度, 获取星体结构微振动响应函数, 建立星

体结构的微振动响应模型
[77]. Privat[78]对SPOT4进行了

整星地面微振动测试和在轨微振动测试, 并对测试数

据进行了对比. 地面测试采用悬吊法, 测试内容主要

包括两个部分: 一是动量轮安装在卫星结构上之后的

扰振力和力矩测试, 二是整星结构微振动频响函数测

试. Jono等人
[79]

对激光通信卫星(OICETS)进行了整星

微振动地面测试, 其主要敏感设备为激光通信器. 地面

测试的主要目的是摸清扰振对通信性能的影响, 测试

扰源的特性以及星体结构的微振动传递特性. 在微振

动测试中采用低频悬挂装置吊起卫星, 将卫星悬在空

中, 近似模拟零重力状态. 测量过程采用了40个灵敏

度为1 mg、动态范围为50 dB的加速度计, 整个系统安

置在遮光环境下, 测量期间空调关闭, 以尽可能减小外

部干扰, 测试环境很接近在轨状态.
2004年, Yoshida等人

[80]
开展了太阳同步轨道航天

器Solar-B微振动试验. 为保证高分辨率太阳光学望远

镜在轨正常工作、验证光学组件的图像稳定性, 研究

人员在地面进行了专项微振动传递试验. 试验过程中,
卫星整体悬挂在四个软弹簧支撑上, 以隔离地面环境

干扰. 在主镜和次镜上安装高灵敏度加速度计, 在陀

螺仪和动量轮处布置激振器, 施加三个方向的正弦激

励力, 测量主次镜的平移和摆角, 得到单位扰动力对

应的光学组件瞄准误差幅值, 进而评估不同干扰源对

光学组件误差的影响.
我国多颗卫星开展了系统级微振动试验. 雷军刚

等人
[81]

对某卫星进行了整星微振动地面试验, 测量了

星上关键位置在运动部件开机时的微振动振幅, 试验

主要采用石英挠性加速度计进行测量, 未采取专门的

边界模拟或噪声屏蔽措施. 王泽宇等人
[82]

利用某遥感

卫星平台在国内首次开展了气浮和悬吊两种状态下的

卫星微振动对比研究试验, 测量了动量轮在不同工作

转速和控制力矩陀螺在不同框架旋转角下的微振动响

应变化及传递规律. 庞世伟等人
[83]

按照单机、分系

统、系统三个层次开展了地面微振动试验, 其中单机

级试验主要通过六分量力测量微振动源的动态特性,
分系统级试验主要通过结构加速度响应测量解决微振

动传递特性是否正确的问题, 而系统级试验主要通过

成像质量来验证微振动对光学系统影响的分析方法.

5 航天器振动控制技术

航天器发射段的整器(星)级振动控制方法在文献

[84]中已有详尽介绍, 相关技术已较为成熟, 近10年来

能够查阅到的新文献不多. 与此同时, 针对航天器在轨

微振动控制的研究却如火如荼, 取得了很大进展. 振动

控制主要有两种分类方法: 一种是根据作用位置不同,
分为振源控制、传递路径控制和有效载荷控制

[85]; 另

一种是根据控制原理不同, 分为被动控制、半主动控

制和主动控制. 本文采用后一种分类方法进行综述.

5.1 被动隔振技术

被动隔振是在振动传播途径中加入被动元件, 如

橡胶隔振器、橡胶隔震垫、螺旋金属弹簧、板弹簧、

空气弹簧等, 以减小传递到减振体的振动强度. 其结构

简单、稳定性高. 橡胶隔振器具备一定的弹性、强度

和阻尼, 对高频的干扰隔振效果较好, 即使受到较大

的冲击和变形, 也能恢复至原状, 但是橡胶容易老化

失效, 并且可能会产生蠕变. 金属弹簧隔振器是应用

最多的被动隔振方式, 其中应用最为广泛的是金属螺

旋弹簧, 可承载的载荷较大, 制作成本较低, 但阻尼性

能相对较差. 空气弹簧一直广泛地应用于各种隔振场

合, 是较好的强冲击隔振器, 可以通过调节气压来设

计其刚度, 但用于大载荷时较为昂贵
[86]. 黏滞阻尼隔

振器也是一种常用的被动隔振方式, 例如一种应用于

隔离微振动黏滞阻尼隔振器, 其刚度元件选为波纹管,
而阻尼是由阻尼孔和黏滞流体流动产生

[87]. Kamesh等
人

[88]
提出在卫星和有效载荷之间采用柔性支架对动

量轮进行被动隔振. 庞世伟等人
[89]

为卫星控制力矩陀

螺设计了黏弹性隔振器, 地面试验和在轨飞行均取得

很好的隔振效果. 被动隔振具有结构简单、稳定、不

需要额外提供能源和测量信息德等优点, 但是被动隔
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振对低频振动的抑制能力有限, 且后期很难进行参数

调整.

5.2 半主动隔振技术

半主动隔振, 也称自适应被动隔振, 是从主动隔振

和被动隔振中衍生出的一种隔振技术. 与完全地主动

隔振有所不同, 半主动隔振可以在有外部能源输入的

情况下, 改变隔振器的刚度和阻尼参数. 改变刚度参

数可以通过形状记忆合金来实现. 形状记忆合金是一

种具有形状记忆、超弹性和阻尼特性的新型材料, 当

合金的形状被改变之后, 一旦加热到一定的跃变温度

时, 可以变回到原来的形状. 改变阻尼系数的常用方

法是运用流体介质, 在电场或磁场的作用下改变其黏

性, 以此达到改变阻尼的目的. 这种流体分别被称为

ER流体和MR流体
[90]. 其工作原理是流体中的离子会

被外加的电场或者磁场加强, 从而得到阻尼值的改变.
半主动控制的成本小于主动控制, 所需要的能源较少,
具有较高的稳定性, 但在理论上仍然具有被动隔振的

局限性, 对低频振动的隔振效果不佳.

5.3 主动/主被动一体化隔振技术

主动隔振作为振动控制中的一个重要分支, 起步

于20世纪中期. 由于微振动抑制通常需要考虑六个方

向的影响, 因此最常见的主动控制方案都采用了Stew-
art平台的构型. 美国空军实验室领导研发的卫星超静

隔离技术试验平台
[91]

超静平台用来隔离来自卫星的

微振动, 基于压电作动原理, 使精确有效载荷处于超静

的动力学环境中. 2000年, 美国Honeywell公司在美国

空军实验室AFRL的支持下开发的MVIS小型化隔振

系统既含有黏弹流体阻尼器, 又具有压电堆主动隔振

功能, 可降低光学组件99%的振动响应
[92]. 美国低温

工程协会(Cryogenic Society of America, CSA)也研发

了多种主动隔振平台
[93]. 国内利用Stewart平台进行隔

振研究的主要有哈尔滨工业大学、北京航空航天大

学、上海交通大学等
[94], 目前来说, 国内平台的制造

工艺与减振效果与国外还存在一定差距.
随着空间科学对微重力环境要求越来越高, 非接

触式主动隔振方法逐渐受到关注. 非接触式主动隔振,
即通过非机械接触的方法产生能够抵消扰动的作用力

来达到隔振的目的. 基于磁悬浮原理研制的非接触式

隔振平台, 有效行程为mm级, 优于传统接触式隔振系

统的有效行程, 为低频隔振控制提供了保障. STABLE
(Suppression of Transient Accelerations by Levitation)是
为了提高流体力学实验精度而研制的一套集成式主动

隔振系统. STABLE为微重力环境下的多种科学实验

提供保障, 使微重力加速度水平降低到10–6 g级别.
STABLE隔振平台搭载“哥伦比亚”号航天飞机进入太

空进行微振动试验, 试验结果表明系统可以隔离低至

0.01 Hz的微振动 , 并且在低频段可以使振动衰减

20–30 dB[95]. 加拿大宇航局开发了一系列微振动隔振

系统MIM (Microgravity Vibration Isolation Mount), 这
些隔振系统的共同特点是基于磁悬浮技术, 利用8个单

自由度的洛伦兹力作动器协同作用实现主动隔振控

制, 系统能隔离的微振动频率范围为0.01–100 Hz[96].
加拿大宇航局为燃烧实验开发了g-LIMIT (Glovebox
Integrated Microgravity Isolation Technology)隔振装

置, 采用3个模块化的非接触磁悬浮作动器单元和集

成化的测量系统, 不仅提高了装配精度, 而且简化了

加工工艺
[97].

国内对微振动隔振平台的研究处于起步阶段, 尤

其是对0.01–5 Hz频率范围内的低频微振动隔振尚无

成熟产品. 国防科技大学龙志强等人
[98]

基于电磁力原

理研制了磁悬浮式主动隔振平台, 分析了电磁力隔振

的机理和特性, 采用包括主动与被动的混合隔振方式,
设计了试验样机, 通过模拟扰动进行隔振性能测试.
Ren等人

[99]
基于磁悬浮技术研制了一套六自由度隔振

平台, 分别从激励器的设计及优化分配、系统的动力

学建模等方面对六自由度磁悬浮隔振平台进行了研

究, 已应用于天舟一号货运飞船.

6 结论

本文针对航天器力学环境分析、试验和振动控制

技术近年来的国内外研究进展进行了综合分析. 总体

来看, 我国航天器力学环境分析、试验和振动控制技

术日渐成熟, 已经在各类航天器型号中推广应用, 但

与国外相比仍有一定的差距. 随着我国新型大型复杂

航天器的不断出现, 航天工程任务对力学环境分析与

试验技术提出了新的、更高的要求. 根据当前的技术

现状和未来的工程需求, 结合国内外的应用情况, 应

重点开展以下几个方面的研究:
(1) 在航天器发射段力学环境分析技术方面, 要进
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一步完善全频域力学环境分析理论, 并推广应用于各

类复杂航天器的力学环境预示任务, 解决应用环节的

难点问题; 同时要重点突破火工冲击环境预示技术,
完善火工冲击源和近场响应的建模分析方法, 探索中

远场的预示方法, 开展充分的试验验证, 形成一整套

从火工源、近场到中远场的航天器系统级冲击响应预

示方法.
(2) 在航天器在轨微振动分析方面, 后续应关注满

足微振动分析要求(频率上限达为300 Hz)的整器(星)
建模技术, 加强各类典型微振动源的扰动特性研究, 进
一步完善考虑微振动源与航天器主结构耦合作用的系

统级微振动分析方法, 发展工程实用的微振动分析技

术, 并开展充分的地面试验验证和在轨飞行验证.
(3) 在航天器力学环境试验方面, 亟需突破界面力

的间接测量技术, 并应用于新型大型航天器及其大部

件的地面力学试验和飞行遥测, 为准确把握发射力学

环境、合理制定地面力学试验条件奠定重要基础; 针

对微振动试验, 应当重点突破低基频的边界模拟技术

(基频1 Hz以下), 另外还需要进一步开发高精度小型

化平动与角速度传感器以满足后续高精度平台的微振

动测试要求.
(4) 在航天器振动控制方面, 要统筹兼顾发射段与

在轨段的振动抑制问题, 着力开展新材料阻尼器、非

接触式主动隔振系统等关键技术攻关, 探索更多适合

航天器应用的减隔振技术手段, 同时加强包含振源、

传递路径和有效载荷在内的全路径覆盖、主被动结合

的系统级振动控制方案研究, 从而以最小的代价实现

振动控制水平达到系统最优.
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Evolution of the spacecraft mechanical environment
predication & test technology

HAN ZengYao1, ZOU YuanJie2, ZHU WeiHong2* & PANG ShiWei2
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The spacecraft mechanical environment is the response description of spacecraft subjected to various loads during the
mission process. It is the key factor that directly affects the design of spacecraft and dominates the suceess /failure of the
flight mission. The spacecraft mechanical environments mainly include the mechanical environment of the launching
process and that on orbit acoording to phases of the mission. With the development of spacecraft engineering, the harsh
requirements of the spacecraft payloads to the mechanical environment are becoming more and more urgent, its analysis
and test technology has become the key factor restricting the development of spacecraft. In this paper, the research on the
mechanical environment analysis technology of the launching process, the micro vibration environment on orbit, the
mechanical environment test technology and the spacecraft vibration control technology are reviewed respectively in four
apects, and their evolution and achievement are summarized and discussed. In the end, based on the actual requirements
of space engineering and the development trend of the spacecraft, the future research directions of mechanical
environment prediction and test technology are pointed out.

spacecraft, mechanical environment, analysis method, test technology, vibration control
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