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摘要　 航天器分离技术是深空探测领域的一项关键技术，航天器分离后的姿态受分离机构多个设计参数影

响，分离后的相关运动性能指标具有不确定性．文章通过建立了航天器分离动力学仿真分析模型，开展了航

天器分离过程的参数敏感性分析、分离安全包络分析、随机打靶分析以及多参数叠加的分离极限工况分析，

以此评估分离机构多个设计参数的偏差对航天器分离后姿态的影响．文章的分析方法及结果解决了航天器

姿态性能指标受多参数偏差影响的分离技术难题，为航天器分离方案设计和在轨分离过程提供了参考，也

为航天器在轨高精度、高可靠分离的工程实施奠定了基础．
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ＤＯＩ：　 １０．６０５２ ／ １６７２⁃６５５３⁃２０１７⁃０８３

引言

目前大型复杂航天器为了尽可能完成多种探

测任务，一般由多个舱段或多个独立航天器连接组

成，同时携带大量燃料可进行多次在轨分离，使之

能独立完成各自的飞行任务．在轨分离任务是指航

天器在飞行过程中完成对有效载荷的释放或分离．
在轨分离是完成各项任务的基础，只有成功完成在

轨分离才能进行后续轨道转移、编队飞行等任务，
因此在轨载荷分离在航天器应用中得到了广泛的

研究［１－２］ ．美国、俄罗斯、法国等国家已经研制了相

应的航天器平台或卫星平台，并进行了发射、分离

方面的研究［３－５］ ．
航天器在轨分离一般采用多刚体动力学研究

航天器与分离舱分离姿态．为了保证航天器分离的

安全性和受航天器姿态控制的局限性影响，分离系

统多个参数对分离姿态的影响越来越受到广泛关

注．舒燕［２］等通过对航天器分离动力学仿真研究论

证了弹簧轴向分离方案对于在轨释放、分离的优

势，同时通过增加滑轮的方式改进了导向机构对分

离姿态的影响；赵刚练［６］等分析了分离定向器与导

轨之间的不同间隙分离与理想分离的区别，通过不

同间隙的对比，得出了小间隙能够降低接触对航天

器和有效载荷的影响，提升分离精度的结论；沈晓

风等［７］分析了小卫星偏心分离过程，将导轨约束简

化为平面内支撑约束；张磊［８］采用多刚体系统动力

学方法研究了轨道转移航天器（ ｏｒｂｉｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｖｅｈｉ⁃
ｃｌｅ，ＯＴＶ）在轨发射有效载荷，分析了存在推力偏

心时有效载荷分离角速度、姿态的变化；Ｊｅｙａｋｕｍａｒ
等［９］研究了星箭分离运动过程并考虑了导轨上关

键点的接触．上述研究只进行了分离导轨间隙、推
力偏心等因素的分析，并未研究弹簧推力偏差、温
度引起的弹簧刚度变化、分离插头影响以及弹簧解

锁的不同步性等多种因素偏差对分离运动的影响．
本文以某航天器分离机构分离仿真过程为例，考虑

分离过程中的影响分离姿态的多个因素，着重研究

这些因素对航天器在轨分离的敏感性，以及综合考

虑这些因素对航天器分离姿态的影响，找出航天器

分离最恶劣的分离姿态，提高分离安全性，解决该

工程项目中航天器多参数影响的分离仿真技术难

题，为分离任务的成功提供保障．

１　 基础理论

根据刚体运动学理论，刚体平动动力学方程

为：
ｍＶ̇ｘ ＝Ｆｘ



动　 力　 学　 与　 控　 制　 学　 报 ２０１８ 年第 １６ 卷

ｍＶ̇ｙ ＝Ｆｙ

ｍＶ̇ｚ ＝Ｆｚ （１）
航天器分离时，Ｆｘ、Ｆｙ 只可能由弹簧的非线性

产生，而且将弹簧匹配成对可校正不合乎需要的横

向分力和力矩．因此，在计算中假设每个弹簧沿其

轴向压缩后伸长产生的弹簧力作用方向是和弹簧

轴向一致的，所以 Ｆｘ、Ｆｙ 均可以忽略．Ｆｚ 是由分离

时预压弹簧的推力产生的，在分离的过程中动量、
能量均守恒，由此可得到分离的速度和时间．

１ ／ ２ｍｖ２＋１ ／ ２ＭＶ２ ＝ ４×１ ／ ２ＫΔＸ２ （２）
又 ｍｖ＝ＭＶ，

由此可得：
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根据 Ｆｔ＝ｍｖ，可得弹簧作用时间为：
ｔ＝ｍｖ ／ Ｆ （４）
完全分离时间：
ｔ′＝Ｓ ／ ｖ （５）

式中，Ｓ 为卫星的最下端到分离面的距离．
刚体转动动力学方程为：
Ｈ̇＋ω×Ｈ＝Ｍ （６）

其中，角动量：
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把角动量代入式（６）得：
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（８）
从动力学方程可以看出，只要知道分离时刚体

的动量变化率 ｈ̇ｘ、ｈ̇ｙ、ｈ̇ｚ 和动量 ｈｘ、ｈｙ、ｈｚ，然后计算

出干扰力作用的时间、航天器完全分离的时间以及

干扰力矩 Ｍｘ、Ｍｙ、Ｍｚ，就可以通过迭代方法得到航

天器完全分离时的位移和姿态角速率．

２　 建模过程

分离机构中分离弹簧的限位套筒用锁副固定

在星体的上端框上，分离弹簧的下底块用锁副固定

在星体上，推杆和限位套筒之间用移动副连接．分

离螺母的上半部分利用锁副固定在支撑舱的下端

框上，分离螺母的下半部分利用锁副固定在星体的

上端框上，中间用刚度较大的弹簧连接，起爆分离

的仿真通过在规定时刻使其上部分的锁副失效，弹
簧力消失．

在分离仿真模型建模过程中进行如下假

设［１０－１２］：
（１）分离过程中的航天器假设为刚体，不考虑

航天器上的柔性附件如天线、太阳翼等的影响；
（２）不考虑航天器结构或机构之间的装配间

隙；
（３）不考虑航天器轨道运行对航天器分离过

程的影响．
分离模型建立过程中分离弹簧依据分离弹簧

机构的工作原理和实际运动情况对其进行数学描

述，简化为弹簧部件，设置弹簧参数及与分离面的

接触碰撞、摩擦力，其余的如航天器主动件与被动

件结构外形、弹簧安装位置、质心及其他偏差参数

均按照相关要求和几何模型建立，完成后模型如图

１ 所示．

图 １　 分离仿真分析模型

Ｆｉｇ．１　 Ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３　 仿真分析

３．１　 分离参数设置

该模型分析时需要考虑的多参数包括：弹簧力

的偏差、弹簧分离装置安装造成的力作用点位置偏

６９２
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差、力作用角度的偏差、分离螺母解锁不同步性偏

差、质心偏移对分离的影响．对需要考虑的主要分

离参数通过以下方式实现，以便后续对其影响进行

敏感性分析．
１）分离弹簧力的散差（ δＦ）：弹簧力的偏差通

过改变刚度实现，弹簧的长度不变，其中把由于温

度引起的刚度差别一同考虑；
２）分离螺母起爆解锁不同步性（ δＴ）：通过调

整正常的分离螺母和解锁不同步的分离螺母的解

锁时间来实现；
３）质心位置偏移（ δｄ）：星体质心偏移按照最

大值进行偏移；
４）力作用点位置偏差 （ δＲ）、安装位置偏差

（δＰ）以及安装角度偏差（δα）按照给定值设置．
３．２　 无偏差影响

分离仿真计算从分离螺母失效开始，在不考虑

分离偏差因素的情况下，对航天器分离进行仿真，
得到分离时两物体的分离弹簧力以及相对分离速

度仿真图见图 ２ 和图 ３（Ｓａｔｅ Ａ 为星体 Ａ，Ｓａｔｅ Ｂ 为

星体 Ｂ，下同） ．

图 ２　 分离弹簧力

Ｆｉｇ．２　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｓｐｒｉｎｇ ｆｏｒｃｅ

图 ３　 分离速度曲线

Ｆｉｇ．３　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

　 　 由图 ２ 和图 ３ 可见，分离开始阶段，分离弹簧

通过推杆推动星体分离，完成一定行程推力后，分
离弹簧停止作用，星体获得一定分离速度，实现星

体分离．由于星体对称，质心未偏离轴线，其他分离

参数也未偏差，故而分离后星体角速度为零，这是

一种星体分离的理想状态．
３．３　 多参数敏感性分析

３．３．１　 弹簧力偏差和温度引起的刚度变化

分离弹簧力偏差和温度引起的刚度变化均通

过改变弹簧刚度实现，考虑极限误差，可以简单分

为以下几类：（见图 ４，图中正号表示弹簧力偏大，
负号表示弹簧力偏小）

图 ４　 弹簧力偏差个数选取

Ｆｉｇ．４　 Ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｓｐｒｉｎｇ ｆｏｒｃｅ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｎｕｍｂｅｒｓ

比较上述几类可以发现，标三角工况相对于其

它工况来说，对分离运动的影响要更大一些，应选

用该工况作为这类偏差的极限工况．
３．３．２　 解锁不同步性偏差

其它分离参数均不考虑偏差，仅考虑解锁的不

同步性，单纯考虑极限偏差的话，存在三类情况：
（１）１＋３：３ 个分离螺母延时解锁，共 １ 种工况；（２）
２＋２：２ 个分离螺母延时解锁，共 ２ 种工况，临位与

对位；（３）３＋１：１ 个分离螺母延时解锁，共 １ 种工

况．显而易见，情况（３）１ 个分离螺母延时解锁为最

极限工况．
３．３．３　 星体质心横移偏差

星体考虑一定的质心偏离误差．如图 ５ 所示，
存在以下六种极限工况．如果只考虑分离的话，那
么Ⅴ，Ⅵ点的偏差对分离的运动影响会相应的小一

图 ５　 星体质心偏离示意图

Ｆｉｇ．５　 Ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｍａｓｓ ｃｅｎｔｅｒ

７９２
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些，可以不予考虑．因此，可以简化为与力作用点位

置相类似的结果．而考虑到上下分离物体的组合方

式的话，则一共有 １６ 种工况（见表 １） ．
表 １　 质心偏离工况

Ｔａｂｌｅ １　 Ｃａｓｅ ｏｆ ｍａｓｓ ｃｅｎｔｅｒ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

Ｎｏ． １ ２ ３ ４ ５ ６ ７ ８
Ｕｐ ＋ ＋ ＋ ＋ － － － －

Ｄｏｗｎ ＋ － Ｌ Ｒ ＋ － Ｌ Ｒ
Ｎｏ． ９ １０ １１ １２ １３ １４ １５ １６
Ｕｐ Ｌ Ｌ Ｌ Ｌ Ｒ Ｒ Ｒ Ｒ

Ｄｏｗｎ ＋ － Ｌ Ｒ ＋ － Ｌ Ｒ

质心偏差的影响主要取决于该质心偏离某一

支点的距离．这时，对于横向或纵向的两对偏差，我
们可以进行取舍，只选取一种作为最极限工况予以

考虑．因此，Ⅰ或Ⅲ，Ⅱ或Ⅳ．则再考虑组合的话，一
共有 ４ 种工况（见表 ２）．

表 ２　 质心偏离极限工况

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃａｓｅ ｏｆ ｍａｓｓ ｃｅｎｔｅｒ ｌｉｍｉｔ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

ｃａｓｅ ｗｉｔｈ ｃｏｕｐｌｅ ｗｉｔｈｏｕｔ ｃｏｕｐｌｅ
Ａｔｔｉｔｕｄｅ° ／ ｓ

Ｓａｔｅ Ａ Ｓａｔｅ Ｂ
１ ｈｏｒｉｚｏｎ ｕｐ ａｎｄ ｄｏｗｎ — ０．０１０ ０．５０７
２ ｖｅｒｔｉｃａｌｉｔｙ ｕｐ ａｎｄ ｏｗｎ — ０．１９４ ０．５３４

３ ｈｏｒｉｚｏｎ ｕｐ ａｎｄ
ｖｅｒｔｉｃａｌｉｔｙ ｄｏｗｎ

ｈｏｒｉｚｏｎ ｕｐ ａｎｄ
ｖｅｒｔｉｃａｌｉｔｙ ｄｏｗｎ ０．０２３ ０．４４３

４ ｖｅｒｔｉｃａｌｉｔｙ ｕｐ ａｎｄ
ｈｏｒｉｚｏｎ ｄｏｗｎ

ｖｅｒｔｉｃａｌｉｔｙ ｕｐ ａｎｄ
ｈｏｒｉｚｏｎ ｄｏｗｎ ０．１８３ ０．５７５

由表 ２ 可知，质心位置偏差的极限工况考虑为

分离两物体质心力的作用对角线方向偏差最大为

极限工况．
３．３．４　 弹簧安装位置、推力线以及力作用点偏差

弹簧安装位置偏差和弹簧推力线的偏差通过

理论分析可以认为将两种情况引起的偏差综合在

一起考虑，而力作用点位置偏差在仿真建模中无法

扑捉到这个实际点的变化位置，但是通过理论计算

力作用点偏移 １ｍｍ 仅能引起 ０．１Ｎ 力的偏差可以

忽略不计，可以将弹簧推力线偏差角度转换为位置

坐标的偏差，因此，弹簧安装位置偏差和弹簧推力

线的偏差可以综合在一起考虑．此处，本文针对单

个弹簧提出 ４ 种单极限工况，如图 ６ 所示，以下两

种工况是比较危险的，一种是正交轴误差最大化，
一种是正交轴耦合最大化（见图 ７ 和图 ８）．

由分离数据可见，以上两种工况对分离后两物

体的分离速度和分离角速度影响基本一致，而且影

响非常小．因此，弹簧安装位置、推力线以及力作用

点偏差所有工况在偏差的数值范围内可以忽略．

图 ６　 弹簧极限工况

Ｆｉｇ．６　 Ｓｐｒｉｎｇ ｌｉｍｉｔ ｃａｓｅ

图 ７　 正交轴误差最大化 图 ８　 正交轴耦合最大化

Ｆｉｇ．７　 Ｍａｘｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ Ｆｉｇ．８　 Ｍａｘｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ

ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｉｔｙ ｅｒｒｏｒ ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｉｔｙ ｃｏｕｐｌｅ

４　 极限工况分析

在分离方案设计中，考虑了多个分离参数的影

响，如弹簧力偏差、温度引起的弹簧刚度变化、解锁

不同步性、质心位置偏差、弹簧安装位置和推力线

偏差等，通过 ３．３ 节的多参数敏感性分析，同时将

主要的分离影响参数进行叠加，组合得到分离姿态

仿真的极限工况，这是分离过程考虑多参数影响的

最恶劣工况，同时也是分离姿态的最大外包络，只
要该包络不超过相应指标，就可确定分离方案的

可行性，也保障了分离过程的高精度和高可靠

性．本例计算得到的极限工况下分离弹簧力（见图

９）、分离速度（见图 １０）、分离角速度（见图 １１）．

图 ９　 各弹簧分离力

Ｆｉｇ．９　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｐｒｉｎｇ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｆｏｒｃｅ

８９２
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图 １０　 星体分离速度变化

Ｆｉｇ．１０　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

图 １１　 星体分离角速度变化

Ｆｉｇ．１１　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

由图 １０ 和图 １１ 可知，在极限工况下，相对分

离速度为 ０．５１６３ｍ ／ ｓ，分离角速度为 ０．９１６０° ／ ｓ，若
分离角速度指标 １．０° ／ ｓ，则说明该分离方案可行，
各参数偏差均在安全范围内；若分离角速度指标

０．５° ／ ｓ，则说明该分离方案不可行，各参数偏差偏

大，可通过以下两种方式来实现分离的可行性：１）
减小各主要偏差因素的偏差值；２）扩大分离姿态指

标范围．

５　 随机打靶分析

考虑航天器分离的多个参数，分析由这些参数

引起分离姿态的分布范围，这是航天器分离参数优

化的重要过程，例如本例分析中选取几个重要的影

响因素：分离弹簧力偏差（ ｓａｎｃｈａ＿Ｆ１、ｓａｎｃｈａ＿Ｆ２、
ｓａｎｃｈａ＿Ｆ３、ｓａｎｃｈａ＿Ｆ４），分离体质心偏差（ｇ－ｃｍ－ｘ、
ｚ－ｃｍ－ｘ）．本次打靶分析采用蒙特卡罗法，基于 ＯＰ⁃
ＴＩＭＵＳ 建立分析流程化仿真模型（如图 １２），用蒙

特卡罗法对分离动力学过程进行可靠性与鲁棒性

分析，得到在偏差范围内的目标最大值和概率分

布．考虑初始偏差为正态分布（见图 １３），观察分离

后的分离角速度与分离速度的概率分布．本例进行

了 ３０００ 次打靶计算，输出结果分布如图 １４ 和图 １５
所示，数值见表 ３．

图 １２　 打靶分析流程化模型

Ｆｉｇ．１２　 Ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｔａｒｇｅｔ ｐｒａｃｔｉｃｅ

图 １３　 各参数正态分布图

Ｆｉｇ．１３　 Ｎｏｒｍａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图 １４　 分离角速度立体分布图

Ｆｉｇ．１４　 Ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ａｎｇｌｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

表 ３　 打靶分析结果

Ｔａｂｌｅ ３　 Ａｎａｌｙｓｉｓ ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ｓｈｏｏｔｉｎｇ ｐｒａｃｔｉｃｅ

ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍｅａｎ ｖａｒｉａｎｃｅ ｍｉｎ． ｍａｘ． ３σ
ｍａｘ．

ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌ
（° ／ ｓ） ０．２７５６ ０．１４５０ ０．００２８ ０．９０４０ ０．５４３３

由图 １３～图 １５ 和表 ３ 可知，考虑几个参数偏

差的正态分布，对分离角速度进行了 ３０００ 次打靶

分析，得到相应的均值 ０．２７５６° ／ ｓ，方差 ０．１４５０° ／ ｓ，
最大值 ０．９０４０° ／ ｓ，可靠性设计以及 ３σ 内最大值

０．５４３３° ／ ｓ，为分离方案的高提供了数据支撑．

９９２
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图 １５　 星体分离姿态概率统计分布

Ｆｉｇ．１５　 Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ａｎｇｌｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

６　 分离安全包络

航天器在分离过程中，除分离弹簧推杆与端框

之间的接触外，一般不希望星体之间出现其他接触

碰撞的情况，碰撞会导致星体局部出现破坏，星体

姿态从而出现较大变化，如果星上电子产品出现碰

撞，也会导致电子器件损伤．故而分离过程的安全

性也是分离方案设计、分离机构设计与分离参数选

择必须要考虑的内容．
建立航天器分离动力学建模时考虑航天器包

络轮廓，在分离仿真过程中，实时计算分离体之间

的距离，给出距离历程曲线（如图 １６）．

图 １６　 分离安全距离

Ｆｉｇ．１６　 Ｓａｆｅｔｙ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ

由图 １６ 可知，航天器分离过程中的安全距离

随着时间的增加，曲线呈现递增趋势，说明分离过

程安全，而发动机喷管（ｙｆ＿３６）曲线递减，然后趋于

平稳，这是由于发动机喷管处于分离体内部，航天

器分离过程中喷管从另一分离体中脱离，喷管与另

一个星体安全距离趋势为先变小，而后变大，同时

发动机喷管安全距离很大，故而认为分离过程安

全．

７　 结论

本文以某航天器分离机构分离仿真过程为例，
通过引入分离多参数影响，建立了航天器分离仿真

动力学分析模型，开展了航天器多参数敏感性分

析、多参数叠加的分离极限工况分析、随机打靶分

析及分离安全包络分析，该分析过程包含了航天器

分离仿真的全过程，为航天器分离方案设计和分离

机构动力学仿真分析提供参考，其中分离安全包络

分析结果为分离过程安全性提供依据；打靶分析结

果为分离可靠性提供依据；极限工况分析结果为分

离方案的可行性提供依据．该仿真分析方法解决了

航天器多参数影响的分离仿真技术难题，为航天器

分离过程的高精度和高可靠性设计提供参考，具有

较大的工程应用价值．
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