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第4章航天器设计与分析基础

 4.1 航天器的环境条件和载荷

 4.2 航天器结构材料

 4.3 航天器结构设计

 4.4 航天器结构分析及试验



4.1 航天器的环境条件和载荷

• 高刚强度要求与质量限制的矛盾

• 高可靠性要求与苛刻空间环境的矛盾

• 能源需求与供给的矛盾

航天器结构与机构的难点

 高成本

 高风险

 零故障率

三大主要矛盾：

Vladimir Komarov

1927.3.16 –1967.4.24



4.1 航天器的环境条件和载荷

航天器结构与机构的难点

西奥多·弗里曼（Theodore Freeman，1964年10月31日，飞机事故）

查尔斯·巴塞特（Charles Bassett，1966年2月28日，飞机事故）

埃里奥特·希（Elliott See，1966年2月28日，飞机事故）

维吉尔·格里森（Gus Grissom，1967年1月27日，阿波罗1号大火）

罗杰·查菲（Roger Chaffee，1967年1月27日，阿波罗1号大火）

爱德华·怀特（Edward White，1967年1月27日，阿波罗1号大火）

弗拉迪米尔·科马洛夫（Vladimir Komarov，1967年4月24日，返回时降落伞无法打开）

爱德华·吉文斯（Edward Givens，1967年6月6日，交通事故）

克里夫顿·威廉姆斯（Clifton Williams，1967年10月5日，飞机事故）

尤里·加加林（Yuri Gagarin，1968年3月27日，飞机事故）

帕维尔·贝尔亚耶夫（Pavel Belyayev，1970年1月10日，疾病）

格奥尔基·多布罗沃斯基（Georgi Dobrovolsky，1971年6月30日，返回时舱内加压失败）

维克多·帕特萨耶夫（Viktor Patsayev，1971年6月30日，返回大气层舱内加压失败）

弗拉基斯拉夫·沃尔科夫（Vladislav Volkov，1971年6月30日，返回时舱内加压失败）
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1）环境条件

4.1 航天器的环境条件和载荷

 地面环境：地面的重力、大气、温度与湿度、污染等环境影响航天器的制

造、装配、试验、贮存、运输等环节

 发射环境：发射时的气动载荷、噪声、级间分离、整流罩抛离、星箭分离

等事件会给航天器带来振动与冲击载荷，对航天器的刚度、强度、动力学

特性是巨大考验

 轨道环境：空间轨道的真空环境、温度交变、粒子辐射、原子氧、空间碎

片等都可能给航天器带来损害

 再入/着陆：再入大气层时的空气动力与摩擦生热考验航天器的热防护结

构，着陆冲击可能使航天器遭到破坏



4.1 航天器的环境条件和载荷

 自然环境：包括重力、大气、温度与湿度、腐蚀、污染等环境。大型薄壁

件在制造时要加支撑工装，密闭结构要有足够强度，非密闭结构要有通气

孔，航天器装配要在洁净间中进行

 制造环境：制造过程中会产生附加的应力与变形，如切削加工时的局部应

力、热成形加工时（特别是复合材料）的残余应力、薄壁结构在加工时产

生的变形、热加工时金属氢脆等

 操作环境：大型部件、薄壁结构在搬运、吊装、翻转时会产生操作载荷

 贮存环境：长期停放时，重力作用会使局部发生变形，保证合适的温度、

湿度和洁净度条件

 运输环境：起吊时尽量受力均匀，搬运过程平稳，尽量用铁路和水路运输

 试验环境：要经历静力和动力环境试验、空间辐照试验和热真空试验，分

验收量级和鉴定量级两种类型，鉴定量级的要求高于验收量级

i）地面环境



4.1 航天器的环境条件和载荷

ii）发射环境

 起飞冲击与噪声：排气压力产生瞬态空气压力脉动，噪声诱发火箭和航天

器振动

 最大气动载荷：在火箭飞行速度达到亚音速或超音速时，气流产生巨大压

力脉动，使火箭产生像梁一样的低频弯曲振动

 分离引起的动载荷：发动机熄火与点火、级间分离、整流罩脱落、星箭分

离等会引起航天器瞬态振动

 稳态加速度飞行：火箭和航天器受到稳态惯性力作用，惯性力方向与飞行

方向相反

 非正常条件：发射失败，逃逸塔火箭点火，航天员逃离火箭



4.1 航天器的环境条件和载荷

 工作环境：机构运动引起的载荷、锁定与解锁的冲击等

 空间环境：

 真空：材料的蒸发、升华与分解，造成质损和性能退化，出气污染，

冷焊，润滑剂挥发与干摩擦效应

 温度交变：向阳区与向阴区的温度差产生温度应力，太阳辐照区与地

球阴影区的交替运行产生温度交变应力

 辐射与原子氧：带电粒子辐射、紫外辐射降低高分子聚合物性能，原

子氧磨蚀表面材料，降低涂层性能

 微流星和空间碎片：可能撞击航天器，微小尘埃造成污染

iii）轨道环境



4.1 航天器的环境条件和载荷

 气动载荷与表面温升：返回舱以极高速度进入稠密大气层，与周围空气发

生摩擦，使外表面的温度骤升，高速气流产生气动载荷

 着陆冲击：着陆冲击带来瞬间冲击载荷，通过减速装置和缓冲装置来减少

冲击

iv）再入/着陆环境



4.1 航天器的环境条件和载荷

2）载荷的类型和来源

 静载荷：随时间不变的载荷，如在地面制造、操作、贮存中承受的稳态载荷，

火箭加速飞行中产生的惯性力，在轨热应力等

 动载荷：随时间变化较快的载荷

（1）周期振动载荷：液体发动机振动、固体发动机压力脉动、运输中的振动

（2）瞬态振动载荷：运输、起飞、发动机点/熄火、分离事件

（3）冲击载荷：火工品点火、附件展开与锁定、着陆冲击等

（4）随机振动载荷：发动机排气噪声、飞行气动噪声、运输、阵风、燃料晃动



4.1 航天器的环境条件和载荷

P：周期，T：瞬态，S：冲击，R：随机，M：机械运动，P：压力

2）载荷的类型和来源



4.1 航天器的环境条件和载荷

3）载荷的确定

① 方案阶段的载荷确定：结构与机构的具体构型和物理参数不完全确定，通

常采用经验性的外推法，借助同类火箭发射环境和实测数据，推测出新航

天器的载荷条件。



4.1 航天器的环境条件和载荷

3）载荷的确定

② 详细设计阶段的载荷确定：

运载火箭分析

模型建立

动态环境的

外力函数

组合分析

模型建立
载荷分析

航天器安全

裕度评估

航天器结构

设计

航天器分析

模型建立



4.2 航天器结构材料

1）材料的分类

结构材料和功能材料

结构材料：提供航天器刚度和强度

功能材料：防热、密封、胶结、润滑、抗冷焊



4.2 航天器结构材料

2）材料的特点

① 为了减轻重量，选择密度小、模量高、强度大的材料。如复合材料、聚合

物、树脂等材料。

② 精密结构如天线反射器，为了减少热应力和热变形，选用线膨胀系数小的

材料。复合材料的线膨胀系数一般比较小。

③ 为了控制温升，选用比热容高的材料作为返回式航天器的防热结构材料。



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——铝合金

（1）密度低，比强度和比模量高

（2）易于加工

（3）导热和导电性好

（4）稳定性好、抗腐蚀

（5）成本低

防锈铝（5A02、5052）（铝、镁）

硬铝（2A12、2024）（铝、铜、镁）

超硬铝（7A04、7075）（铝、锌、铜、镁）

锻铝（2A14、2014）（铝、锌、镁、硅）

常用牌号：



4.2 航天器结构材料

① 铝的抗腐蚀性：易与空气中的氧作用形成氧化膜，在浓硝酸和浓醋酸中耐

蚀性能良好，但在盐酸和硫酸中不耐蚀

② 铝的温度特性：工作温度-200~300℃，低温时弹塑性反而增加

3）金属材料——铝合金



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——铝合金



4.2 航天器结构材料



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——镁合金

（1）密度低（1.8 g/cm3），比强度和比模量高

（2）减震能力好，抗冲击

（3）加工性能好，能铸造、锻造和切削

（4）导热和导电性好

变形镁合金（MB1镁铝、MB2镁锰）
铸造镁合金（ZM5镁铝锌、ZM6镁铝锌锰）

牌号：



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——镁合金

镁合金的稳定性：化学活泼性强、易腐蚀、材料稳定性差

镁合金的温度特性：长期工作温度不超过150 ℃



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——钛合金

（1）密度低、强度高、比强度很高

（2）高低温性能好， 工作范围-273~500℃

（3）抗腐蚀性好，耐大气、海水、酸、碱

（4）抗疲劳性能好

（5）热导率低，适于隔热构件

（6）线膨胀系数低，尺寸稳定性好

常用牌号：TA7、TC4、TB2

（1）弹性模量低，比模量值与铝镁相当
（2）耐磨性差，不能作运动部件
（3）加工工艺差，切削、焊接难度大
（4）成本高
（5）高温下可能发生氢脆现象，使性能下降，高温加工时需要保护

优点：

缺点：
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3）金属材料——钛合金

战略侦察机SR-71
（92%钛合金）



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——金属材料的应用与发展

铝合金：由于密度低、加工性好、价格低廉，一直是航天器主要结构材料，铝蜂

窝板的应用大大减轻了构件重量

镁合金：适合作复杂形状的大型铸件，用作阻尼构件，但稳定性差，实际应用少

钛合金：应用于高承载构件，如星箭分离机构、压紧释放与展开机构、机械紧固

件、贮箱、发动机壳体、舱体等

其他金属：由于密度较高，只有少量应用

发展趋势：复合材料异军突起，大有取代铝合金之势

在航天器上，钛合金和铝合金应用广泛



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——形状记忆合金 (SMA)

种类：一种金属间化合物，镍钛合金、铜锌铝合金、铜铝镍合金，镍

钛合金应用最多

原理：SMA在不同温度下有不同相变过程，在高温状态下为母相奥氏

体状态，相变温度范围As~Af，当材料冷却到As以下，成为另一

种金相组织马氏体，相变温度范围Mf~Ms，材料因相变而发生变

形。如果将材料加热到As以上，将发生从马氏体到奥氏体的相变

过程，材料自动恢复到原来的尺寸和形状，相当于有记忆功能。

分单向和双向记忆合金

性能：抗磨和抗蚀性好、阻尼性好、加工性好、响应延迟大

应用：替代火工品作为航天释放机构，展开天线机构，热敏开关等



4.2 航天器结构材料

3）金属材料——形状记忆合金 (SMA)

管接头和紧固件

• F-14战斗机：10万个以上，连接可靠

• 在核潜艇的管路连接上也大量应用
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4.2 航天器结构材料

复合材料：两种或两种以上材料用物理或化学方法复合成一种多相的固体材料，

可保留组分材料的主要优点

4）复合材料

 增强体：决定复合材料的性能，有玻璃纤维、碳纤维、凯夫拉纤维、硼纤维

 基体：起着支撑和保护增强体的作用，影响复合材料的部分性能，分树脂材

料和金属材料两类

 界面层：增强体外部的涂层，增强体通过界面层与基体融为一体，起到传递

载荷的作用，确保增强体和基体结合牢固

复合材料的构成：



4.2 航天器结构材料

一、按纤维种类分

4）复合材料

① 玻璃纤维/环氧复合材料，玻璃钢

② 碳纤维/环氧复合材料

③ 凯芙拉纤维/环氧复合材料（Kevlar，或芳纶纤维）

④ 硼纤维/环氧复合材料

① 单向复合材料
② 层合复合材料

二、按纤维排列方式分



4.2 航天器结构材料

4）复合材料

① 不均匀性，单向和层合复合材料均具有一定的不均匀性。

② 各向异性，沿纤维方向的性能和垂直纤维方向性能差异大。

③ 单向复合材料和层合复合材料的性能不同，层合复合材料的力学性能分析

较复杂，必须通过复合材料力学计算才能获得

复合材料的特点



4.2 航天器结构材料

4）复合材料

① 1、纤维的种类与性能

 玻璃纤维为熔融玻璃通过小孔拉挤而成，其中S玻璃纤维（高强度）和M

玻璃纤维（高模量）适合作增强体。

 碳纤维由聚丙烯晴纤维加热碳化制成，有高强度碳纤维、高模量碳纤维、

极高模量碳纤维三种。碳纤维模量和强度高、密度小，但易脆断，线膨胀

系数为负，耐磨性好

 Kevlar为芳香族聚酰胺合成纤维（芳纶纤维），有品种 Kevlar-49和

Kevlar-149，密度更低，韧性好、耐冲击、耐曲折、耐酸碱、隔热和绝

缘性能好

 硼纤维是用将硼蒸气在钨丝上进行化学气相沉积而成的，有高的压缩强度

和高温强度，抗疲劳性和抗蠕变性好，抗氧化和抗腐蚀，但脆性大，加工

难，不能作薄壁和复杂构件

单向复合材料的性能



4.2 航天器结构材料

4）复合材料



4.2 航天器结构材料

4）复合材料

② 环氧树脂的主要性能

密度： 1.1~1.3 g/cm3

拉伸强度： 62~96 MPa

弯曲强度： 95~115 MPa

拉伸模量： 3.1~5.1 GPa

泊松比： 0.3~0.39

线膨胀系数： 40~50×10-6/℃

热导率： 0.21 W/(m·K)

电导率： 10-16 S/m

最高工作温度： 150~170℃



4.2 航天器结构材料

4）复合材料

③ 单向复合材料的性能

 单向复合材料为各向异性材料，其力学性能分纵向和横向两类

 碳/环氧复合材料应用最广，优点是：密度小、模量高、强度高、热稳定

性好等，缺点是：脆性大、抗冲击性差、加工性不好、成本高、各向异

性严重

 凯夫拉/环氧复合材料比强度高，抗冲击和抗疲劳性能好，热稳定性好，

可以编织较复杂的构件，但压缩强度和压缩模量低，各向异性严重



4.2 航天器结构材料

4）复合材料



4.2 航天器结构材料

4）复合材料

+ + + =

层合复合材料的性能

层合复合材料由多个单层材料叠合而成，各层的纤维方向不同，某层的纤

维方向的偏置角称为该层的纤维角。

铺层方式用4各参数描述：层数、纤维角、层厚度、排列顺序



4.2 航天器结构材料

4）复合材料

• 抵御350摄氏度的高温
• 仅35克的自重可承重350公斤
• 表面涂层，提高抗辐照能力

嫦娥五号上的“哈尔滨香肠”，出自哈工大高性能纤维团队之手！



4.2 航天器结构材料

4）复合材料



4.2 航天器结构材料

 玻璃/环氧复合材料是应用最早的复合材料，但与其他复材比密度高、模

量低，已不适合作为航天器的主结构材料，在民用工业上应用广泛

 硼/环氧复合材料抗氧化、抗腐蚀、抗蠕变、抗疲劳、抗潮湿，过去美国

航天器应用多，但成本高，难以制造出薄壁和复杂构件，应用不广

 碳/环氧复合材料综合性能最好，可制成杆件、构架、板壳等承力件或太

阳翼、天线反射器，应用最广泛

 凯夫拉/环氧复合材料是一种新复材，比强度高，机械性能好，可作为高

压容器、发动机壳体、天线、太阳翼材料

4）复合材料

复合材料的应用和发展



4.2 航天器结构材料

5）结构材料的选择

① 低密度

② 高强度和高模量

③ 满足物理性能要求，如热稳定性、导热、导电、绝热、绝缘、密封、屏蔽

④ 制造工艺性好

⑤ 成本低

⑥ 质量稳定

⑦ 供货条件好

选择原则



4.2 航天器结构材料

5）结构材料的选择

复合材料和金属材料的比较

复合材料的优点： 复合材料的缺点：

1、密度低 1、横向和层间性能差

2、模量高 2、韧性差

3、强度高 3、二次加工性能差

4、可设计性强 4、质量稳定性差

5、热稳定性高 5、耐热耐湿性差

6、二次加工少 6、成本高

7、有独特的物理化学性能 7、耐空间环境能力差



4.3 航天器结构设计

① 突出刚度：使结构固有频率大于规定值，减少耦合效应，薄壁结构和细长结构

要满足稳定性要求。

② 减小重量：降低发射成本，1g=3000~10000元

③ 利用有限容积：航天器体积与形状受到火箭尺寸的严格限制。

④ 适应空间环境：包括发射时的声学、振动、冲击环境，轨道环境，再入环境等

⑤ 一次性使用：短时工作，满足可靠性要求，疲劳和寿命问题一般不严重。

航天器结构设计的特点与原则

设计特点



4.3 航天器结构设计

① 继承性：分为A、B、C、D四级，“三化”设计思想：通用化、系列化、

组合化

② 可靠性：尽量降低设计风险，因为空间环境的复杂性、航天高投入性、社

会关注性

③ 可生产性：合理的材料工艺和制造公差，地面操作的方便性，检验与试验

设备的适用性

④ 经济性：制定行业标准，强化通用化设计

⑤ 先进性：鼓励创新，采用新技术、新材料、新工艺和新方法，培养可持续

发展能力

航天器结构设计的特点与原则

设计原则



4.3 航天器结构设计

航天器结构的方案设计

构型设计

① 确定外形：卫星主结构有圆柱、圆锥、长方体、多面体等外形，飞船

主结构有球锥体等

② 确定布局：各部件的安装位置确定，考虑质量、形状、尺寸、机械接

口等因素。

③ 确定主结构形式：中心承力筒、杆系、箱式和壳体结构

① 确定航天器轮廓、各分系统的位置布局

② 导出各部件的形状、位置、尺寸和接口关系

③ 是结构设计的基础

构型设计的作用：



4.3 航天器结构设计

① 确定外形尺寸和接口关系：按接口和包络尺寸确定轮廓尺寸，根据轮廓尺

寸确定各部件位置和外形尺寸

② 确定零部件的设计参数：满足刚度要求，进行静力学和动力学分析，需多

次反复修改并结合优化设计

③ 确定连接的设计参数：考虑胶结面积、焊缝形式、紧固件规格/排列/数量

航天器结构的详细设计

设计参数的确定



4.3 航天器结构设计

① 设计报告

② 分析与计算报告

③ 质量保证文件

④ 验收规范和验收大纲

⑤ 试验规范和试验大纲

⑥ 使用文件（包装、运输、贮存、操作等）

⑦ 地面保障设备、试验设备、工装的研制文件

航天器结构的详细设计

设计图纸的制作

技术文件和技术规范



4.3 航天器结构设计

航天器结构的优化设计

1、设计变量：几何参数、复合材料的构造参数

2、约束条件：直接约束条件、间接约束条件

（1）直接约束条件：设计变量的变化范围

（2）间接约束条件：力学性质的约束，变形量、强度、载荷、基频等

类型：尺寸优化、形状优化（拓扑优化）、布局优化

优化问题：设计变量、约束条件、目标函数

3、目标函数：将结构的重量、成本、强度、刚度等性能要求表达成设计参数的
函数形式，有解析形式和数值形式两种。

（1）以重量为目标函数，强度或刚度为约束条件

（2）以强度或刚度为目标函数，重量为约束条件

4、优化模型
1 2 3min ( ) ( , , )

( ) 0 ( 1,2, )

( ) 0 ( 1,2, )
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k

f x f x x x x
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4.3 航天器结构设计

航天器结构的优化设计

MATLAB
Hyperworks
ADAMS/Insight

优化计算工具：



4.4 航天器结构设计

航天器结构分析及试验

 结构分析模型建立

 结构静力分析

 结构模态分析

 结构动态响应分析

结构频率响应分析

结构随机振动分析

结构声振响应分析



航天器结构分析及试验

4.4 航天器结构设计



4.4 航天器结构设计

航天器结构分析及试验

 力学环境试验

静力试验

振动试验

声试验

正弦振动试验

随机振动试验

 热真空试验

 空间辐照试验


