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探空火箭载荷气动式分离释放装置设计

马　鑫∗,高　东,卞春江
(中国科学院 国家空间科学中心,北京１０１４００)

摘要:为了实现高敏捷、高精度探空火箭箭头平台的分布式探测功能,设计了载荷气动式分离释放装置.对该装置的模

块化便捷式装配、高可靠夹紧与高精度分离兼容性设计、大范围推力连续覆盖等进行了研究.首先,将箭头平台总体任

务需求分解为夹紧固定、可靠释放等设计输入,完成具有锥形高精分离、尺寸微调、非均等接触等特点的装置总体设计方

案.接着,以现有工业元件冲击薄形气缸货架产品为主,进行满足功能性低成本选型优化设计.然后,针对装置总体设

计方案,对串联式薄形气缸驱动分离释放装置进行地面原理样机功能性验证试验.最后,通过对装置运动学模型数值仿

真模拟,得出满足分离精度的工程实际装配误差参考数值５mm.结果表明:该装置可在实际气压作用下正常分离释放,

且具备优于０．０５°的分离释放精度.基本满足箭头平台载荷高精度空间分布式探测需求,且分离精度可依实际再行

提高.
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Abstract:Torealizethedistributeddetectionfunctionofasoundingrocketplatformandtoimproveits
detectionagilityandprecision,apneumaticreleasedevicewithaconvenientload module,highly
reliableclamping,highreleaseprecision,andacontinuouswideＧrangethrustwasdesigned．First,the
entiredesignschemewasdesignedwiththefeaturesoftrapezoidalseparatingconfiguration,asize
fineＧtuningfunction,and nonＧuniform releasingcontactareas．Second,an optimized,lowＧcost
detaileddesignwasprovidedbyusingtheshelfproductsofthintypecylinders．Then,basedonthe
entiredesignscheme,areleasingfunctiontestofthethincylindergroundＧbasedprototype was
accomplished．Finally,areferencevalue(５mm)thatissuitableforengineeringassemblywiththe
requiredreleaseprecisionisobtained．Theresultsindicatethatthepneumaticreleasedevicecanwork
normallywithactualairpressure,anditsreleaseprecisionisbetterthan０．０５°．Itcansatisfythe
requirementsofthedistributeddetectionfunctionofsoundingrocketplatforms,anditsrelease
precisioncanbeimprovedbyconsideringactualdifferentcases．
Keywords:soundingrocket;releasedevice;thincylinder;releaseprecision



１　引　言

探空火箭是一种低沉本、快速进入空间进行

亚轨道飞行的重要飞行器[１],是近地空间４０~
３００km高度原位探测、临近空间(２０~１００km)探
测的重要手段[２Ｇ３],也是一种可以对空间科学探测

载荷技术及观测机理进行低成本快速验证,迅速

提高空间科学探测载荷技术成熟度的短周期空间

飞行验证平台[４].为了满足虚拟孔径空间科学探

测技术的验证需求,探空火箭箭头平台需要具备

高精度姿态指向控制与载荷快速高精度空间分布

式探测布局的功能,当箭头到达指定探测高度后,
能够通过特定释放装置分离多个载荷[５],完成载

荷群空间立体构型的快速构建.
目前,探空火箭上常见的分离释放装置为弹簧

驱动式与火工爆炸驱动式[６Ｇ７].NASA于２０１８年

发射的TERRIERＧIMPROVEDMALEMUTE探空

火箭箭头平台采用４组弹簧驱动式释放装置９０°环

向均匀分布,载荷瞬间分离速度约为１m/s[８].

２０１３年中国科学院国家空间科学中心发射一枚

探空火箭,并采用箭上火工作动筒分离装置,在
１９０km高度成功释放近１kg碱金属钡,完成等

离子体主动释放探测试验[９].而航天中更为常见

的释放装置为星载分离机构,许冶等提出了基于

箱储式的低冲击承载与释放装置技术方案,采用

了三级递进式压簧驱动设计[１０].周伟等设计了

桁架式适用于非标６U体积大小的微纳卫星释放

装置,采用弹簧、滑轨结合式的驱动原理[１１].舒

燕、李志等针对在轨释放、分离载荷的一般分离过

程建立了多体动力学系统仿真模型,并与实际测

试数据完成了相似性比对[１２].张冀鹞等在立方

体卫星在轨释放非线性动力学研究中引入了三自

由度含间隙碰撞Ｇ振动运动模型,对其运动过程进

行了合理的抽象与动力学微分方程的建立[１３].总

之,目前用于航天应用方面的释放装置虽然设计构

型各有不同,但基本采用弹簧元件或者基于弹簧元

件的改进组合式机构作为其核心驱动部件.
弹簧驱动式释放装置虽然结构简单易行,但

是受弹簧固有设计形态影响[１４],其分离释放精度

较差(指向精度与速度精度);火工爆炸驱动式释

放装置虽然可以实现超高速分离,但是难以实现

分离力大范围连续可调的性能要求,且分离速度

也会随机动态变化,难以稳定.本文从实际载荷

分离释放设计需求出发,复用箭头冷气调姿系统

高压氮气资源,兼顾分离可靠性、高精度释放等工

程要求,采用薄形冲击气缸[１５]作为驱动元件,给
出了具有锥形高精分离、尺寸微调、非均等接触等

特点的气动式释放装置总体设计方案,并进行了

气缸优化设计选型[１６],针对大范围推力变化分离

过程进行了运动学仿真分析,完成了地面原理样

机研制,试验证明释放装置具备工程实现的可靠

性与可行性.

２　设计需求分析

２．１　分布式任务概念

分布式任务通过多个微波辐射计空间分布式

立体构型,完成单台微波辐射载荷无法实现的大

尺度基线稀疏孔径空间高分辨率微波遥感成像探

测.探空火箭飞行至５０km 高度实施头体分离,
随后箭头平台惯性飞行,飞行至８０~１００km 高

度,分离释放４个科学探测载荷单元,其中１个科

学探测载荷单元从箭头平台顶部分离释放,剩余

３个科学探测载荷单元呈环向１２０°均匀分布,沿
箭头径向分离释放.在此种分离部署方式下,
４个科学探测载荷单元被释放后在空间形成四面

体空间构型分布,为科学载荷探测提供可靠的分

布式探测条件,如图１所示.

(a)立体轴侧视图
(a)Isometricview

　 (b)平面俯视图
(b)Planview

图１　分布式探测概念

Fig．１　Schematicdiagramofdistributeddetection

２．２　功能、指标分解

分离释放装置贯穿于探空火箭发射、入轨和

分布式部署各个任务阶段,发挥重要作用,结合本

次任务,需求分解如下:
(１)在功能需求方面,为科学载荷提供发射阶

段的可靠限位夹紧固定功能,保证它承受发射振

动、过载和冲击等力学环境条件的安全性;为其分
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离释放提供可靠、顺畅的限位解锁功能;能够将科

学载荷快速实施预定、精准的分离释放;从装置适

配性角度考虑,具备模块化、灵活便捷的箭载结构

装配接口;从释放多样性角度考虑,具备推力大范

围连续可调节功能.
(２)在性能指标方面,依据微波辐射载荷空间

分布式立体构型探测精度,要求分离释放指向精度

优于０．０５°;考虑未来被释放载荷及分布式构型演

变速率可能性的需求,要求推力为１０~１０００N,且
连续可调节.

３　分离释放装置设计

气动式分离释放装置采用薄形气缸作为将载

荷弹出的驱动动力机构,薄形气缸体积小、质量

轻、做功稳定、运动可靠、弹出精度高,可以使分离

释放装置获得性能优异的动力源.气动分离释放

装置采用非滑轨、控制点小面积限位接触设计,并
且将前后控制点几何包络设置为锥形包络,使得

载荷在分离释放过程中所受摩擦阻力很小,并且

在气缸输出轴的稳定推力下,可以使载荷获得高

精度的分离状态,同时,控制点小面积接触设计也

为载荷在上升未释放阶段提供了可靠的结构支撑

与固定条件,整套装置的限位安装条件可以使载

荷在探空火箭发射上升过程中获得较好的力学

环境.
３．１　结构设计

３．１．１　装置总体构成

如图２所示,气动式分离释放装置由薄形气

缸、薄形气缸安装支架、薄形气缸连接安装盘、推
力作用圆盘、前后支撑柱、上部限位块、前部限位

解锁机构以及安装底板组成.

(a)总体结构１
(a)Architecturedesign１

(b)总体结构２

(b)Architecturedesign２

(c)薄形气缸结构

(c)Structuredesignofthincylinders

图２　释放装置总体构成

Fig．２　Overallarchitectureofreleasedevice

３．１．２　非均等接触推出设计

如图２(b)所示,薄形气缸位于装置后部,安

装固定于薄形气缸安装支架上,安装支架采用叉

形镂空四面环形架减重设计,其底部可以安装在

安装底板上.两个薄形气缸之间通过连接安装盘

进行连接,连接安装盘首先螺接在后部气缸的输

出轴轴心处,前部气缸再通过螺杆固定安装于连

接安装盘上.
推力作用圆盘(直径为１００mm)通过螺接安

装固定于前部薄形气缸输出轴的轴心处,其推出

作用面与载荷后部凸出圆台(直径为８０mm)表
面紧密接触,并且为了保证载荷分离释放精度、消
除薄形气缸安装误差对分离释放精度的影响,采
用推力作用盘表面面积包络大于载荷后部凸出圆

台表面面积包络的结构接触设计,如图３所示.
当载荷质心偏离圆台中心时,非均等接触设计可

以起到修正分离指向偏差的作用.
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图３　非均等接触设计

Fig．３　NonＧuniformcontactareasdesign

３．１．３　模块化便捷式夹紧固定装配设计

气动分离释放装置的前后支撑柱为载荷的限

位固定及发射承力提供主承力结构支撑、为载荷

的分离释放提供小面积接触控制点的安装位置结

构支撑,如图２所示.同时,非封闭开放式限位构

型设计为立方体载荷提供了顶面与前面的自由伸

展空间,此两面可以安装载荷本体外异形部件,拓
展了释放装置的载荷适用范围.

上部限位块安装于前后支撑柱顶部的滑移凹

槽内,可以沿滑移凹槽上下移动,通过移动微调,
使得上部限位块与载荷上部支撑块上表面处于临

界接触状态,从而达到限位承力与限位滑动的最

优接触关系.安装底板在前后支撑柱安装底部设

计有导向滑轨(如图４所示),可以使前后支撑柱

沿导向滑轨左右进行微调,从而使得载荷上部及

下部支撑块左右侧面与前后支撑柱内侧面处于临

界接触状态,从而达到限位承力与限位滑动的最

优接触关系.

图４　安装底板

Fig．４　Mountingbaseboard

为了使整套装置具有更好的结构稳定性与安

装精度,气动分离释放装置的安装底板采用一体

式结构设计,如图４所示,即前后支撑柱的固定结

构、薄形气缸的固定结构、以及载荷下部小面积接

触控制点支撑结构为一个整体,为其他部件的安

装提供统一的安装基准.

３．１．４　锥形高精分离包络设计

航天中较常见的盒型抽屉式微纳卫星分离释

放装置一般采用弹簧与长滑轨相结合的分离释放

方式[１１].由于滑轨与载荷表面接触为非线性碰

撞动力学模型,经仿真与实际操作经验分析可知,
载荷在完全脱离释放装置滑轨瞬间的微碰撞状态

为随机过程,在脱离瞬间碰撞角度与撞击力大小

受到初始分离推力、分离速度及推力位置偏差等

多种因素影响,难以进行收敛性控制设计.因此,
对于高精度分离释放,长滑轨反而会起到负面

作用.
本文气动式分离释放装置给出锥形高精分离

包络设计构型,由装置的前后支撑柱、上部限位

块、以及安装底板共同构成的载荷分离方向前后

包络设计为锥形包络,即前部包络较大,后部包络

较小,从而形成前大后小的锥形分离通过空间,如
图５所示.

(a)侧视图
(a)Sideview

　 (b)后视图
(b)Backview

图５　锥形分离通过空间示意图

Fig．５　Configurationoftrapezoidalseparatingroute

锥形分离通过空间可以充分发挥薄形气缸的

驱动作用特点,最大限度地减小限位摩擦对分离

释放精度的影响.当分离释放时,薄形气缸输出

轴以高精度推力将载荷推出,推出行程为２０mm,
由于推出时间短、作用快,前后初始接触的小面积

接触控制点很快便与载荷脱离(分离方向接触长

度１５mm);脱离后,载荷被薄形气缸推出力作用

５mm后才与推力作用圆盘彻底分离脱开.此
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５mm再无其他限位约束的推力作用行程内(即不

存在微碰撞现象),正是非均等接触设计发挥修正

分离指向偏差功能的过程.由于锥形的后部包络

小于前部,当载荷后部通过锥形前部空间时,不再

与前部小面积接触控制点发生摩擦或者碰撞,从
而使载荷最大程度地保持了薄形气缸输出轴推出

瞬间分离时的状态分离精度.

３．１．５　限位解锁机构设计

气动分离释放装置的前部限位解锁机构由拉

簧、限位滑块和拔销器组成.拉簧安装于前支撑

柱前表面;限位滑块位于前支撑柱前表面的限位

滑槽内,可以被拉簧拉力作用沿滑槽滑动;拔销器

安装于前支撑柱前表面的安装支架上,其销轴插

入到限位滑块中部的销孔之中,如图６所示.

图６　限位解锁机构

Fig．６　Clampingreleasemechanism

３．２　气缸选型优化设计

为了获得输出稳定、驱动精度高的分离释放

动力源,且能重复利用探空火箭气动调姿压缩气

体资源,选取气缸作为分离释放驱动机构.利用

气缸输出轴高精度伸缩的移动副,为分离释放装

置提供分离精度保障.
在众多气缸气动机构中,薄形气缸所占空间

小、结构轻巧、外形美观,能承受较大的横向负载,
无需安装附件可直接安装于各种夹具和专用设备

上,具有结构紧凑、质量轻、占用空间小等优点.
薄形气缸将压缩空气的压力能转换为机械能,引
导活塞在其中进行直线往复运动,由缸筒、端盖、
活塞、活塞杆和密封件组成.缸筒的内径大小代

表了气缸输出力的大小,活塞要在缸筒内做平稳

的往复 滑 动,缸 筒 内 表 面 的 表 面 粗 糙 度 达 到

Ra＝０􀆰８μm,缸筒材质可用高强度铝合金;端盖

上设有进排气通口,端盖内设有缓冲机构,杆侧端

盖上设有密封圈和防尘圈,以防止从活塞杆处向

外漏气和防止外部灰尘混入缸内,杆侧端盖上设

有导向套,以提高气缸的导向精度,承受活塞杆的

横向负载,减小活塞杆伸出时的下弯量,延长气缸

使用寿命,端盖使用铝合金压铸;活塞是薄形气缸

中的受压力零件,为防止活塞左右两腔相互窜气,
设有活塞密封圈,活塞上的耐磨环可提高气缸的

导向性,减少活塞密封圈的磨耗,减少摩擦阻力,
活塞的材质选用铝合金;活塞杆是薄形气缸中最

重要的受力零件,使用高碳钢,表面经镀硬铬处

理,或使用不锈钢,以防腐蚀.
薄形气缸的理论输出推力公式为:

F＝P×π×d２

４
, (１)

其中:P 为薄形气缸的工作压强,d 为活塞杆直

径,活塞杆直径随着薄形气缸缸筒内径的增大而

增大.为了获得１０~１０００N 的推力调节范围,
通过薄形气缸成熟货架产品选型分析可得:不可

能通过单一型号的气缸获得如此大范围变化的推

力调节性能,需要采用不同型号薄形气缸的优化

组合来实现分离释放装置１０~１０００N的推力调

节范围.
依据薄形气缸的工作气压值(如表１所示)、

薄形气缸理论输出力(如表２所示),以及气缸组

合设计复杂度尽量低的要求,只要被组合的薄形

气缸理论输出力的最大值和最小值能够覆盖

１０N与１０００N的需求,并且薄形气缸理论输出

力之间存在交叉重叠范围,即可满足分离释放装

置１０~１０００N推力调节范围的性能要求.

表１　薄形气缸的工作气压范围

Tab．１　Workingpressurerangeofthincylinder

缸径/mm
动作

方式

使用

流体

最高使用

压力/MPa

最低使用

压力/MPa

耐压试

验压力

１２,１６

单杆

双作用
空气

１．０

０．０７

１．５２０,２５,

３２,４０,

５０,６３,

８０,１００

０．０５
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表２　薄形气缸理论输出力

Tab．２　Thincylinderworkingforces

缸径/mm
使用压力/MPa

０．３ ０．５ ０．７

１２ ３４ ５７ ７９

１６ ６０ １０１ １４１

２０ ９４ １５７ ２２０

２５ １４７ ２４５ ３４４

３２ ２４１ ４０２ ５６３

４０ ３７７ ６２８ ８８０

５０ ５８９ ９８２ １３７０

６３ ９３５ １５６０ ３５２０

８０ １５１０ ２５１０ ６３．７５３

１００ ２３６０ ３９３０ ５５００

依据表１数据,可以计算出缸径Φ１２型号薄

形气缸的理论输出力为 ７．９３ N(工作压力为

０．０７MPa)~１１２．８５N(工作压力为１MPa),缸
径Φ４０型号薄形气缸的理论输出力为６２．８３N
(工作压力为０．０５MPa)~１２５７N(工作压力为

１MPa).将这两种型号薄形气缸串联后,当所需

推力为１０~６３N时,可以通过调节气压阀压力值

单独驱动缸径Φ１２型号薄形气缸完成释放工作;当
所需推力为６３~１１２N 时,均可以通过调节气压

阀压力值单独驱动缸径Φ１２型号或者单独驱动

缸径Φ４０型号薄形气缸完成释放工作;当所需推

力为１１２~１０００N 时,可以通过调节气压阀压力

值单独驱动缸径Φ４０型号薄形气缸完成释放工作.
两种型号薄形气缸的双气缸串连结构设计如

图２(c)所示.两种型号薄形气缸的双气缸串连

结构设计中,缸径Φ１２型号薄形气缸位于缸径

Φ４０型号薄形气缸前部,两者通过薄形气缸连接

安装盘进行连接,缸径Φ１２型号薄形气缸通过安

装于其输出轴轴心处的推力作用盘直接作用于载

荷后部圆台.两种薄形气缸分别连接气管,通过

气压阀完成压力调节工作.当仅需要缸径Φ１２型

号薄形气缸工作时,缸径Φ４０型号薄形气缸不通

气工作,作为固定结构为缸径Φ１２型号薄形气缸

提供推力结构承力支撑;当仅需要缸径Φ４０型号

薄形气缸工作时,缸径Φ１２型号薄形气缸不通气

工作,它作为输出轴的延伸部分,将推力传递给推

力作用圆盘,被缸径Φ４０型号薄形气缸一同推

出.为了获取可靠稳定的推力效果,薄形气缸输

出轴的推力做功行程不易过短;为了尽量缩短推

出过程的不确定阶段行程,减少随机微碰撞效果,
薄形气缸输出轴的推力做功行程不易过长,结合

薄形气缸行程取值范围标准,以及整套装置体积

约束,确定两种薄形气缸的输出轴推力做功行程

均为２０mm.

３．３　释放装置工作原理

在发射运载阶段,将被分离释放的载荷放置

于前后支撑柱之间,通过支撑柱在安装底板上沿

导向滑轨的微调,以及上部限位块沿支撑柱顶部

滑移凹槽的微调,将载荷放置好,与分离释放装置

的各个限位面紧密接触.将前部限位解锁机构的

限位滑块移动到限位位置,拔销器销轴插入限位

滑块中部的销孔中,将载荷完全限位固定.通过

调压阀与转换开关的操作,将工作薄形气缸的工

作压力调整到位.
在解锁分离阶段,拔销器通电工作,销轴从限

位滑块中部的销孔中拔出,限位滑块在两边拉簧

拉力的作用下,分别向左右两边移动,使得载荷分

离释放方向上的限位约束解除,具备向外分离释

放的条件.
在分离推出阶段,以缸径Φ４０型号薄形气缸

工作为例,薄形气缸输出轴推出２０mm,将缸径

Φ１２型号薄形气缸同时推出,同时推动推力作用

圆盘将推力作用在载荷后部圆台上,当薄形气缸

输出轴停止运动后,载荷保持与推力作用圆盘分

离瞬间的姿态由于惯性继续运动,载荷后部包络

小于装置前部限位包络,不会发生摩擦与碰撞,载
荷在惯性作用下完全释放远离分离释放装置.

４　试验及仿真分析

４．１　地面原理样机功能试验

４．１．１　试验方案

分离释放验证试验主要对分布式分离机构的

薄型气缸气动加压功能、薄型气缸输出轴推出功

能、模拟载荷的弹出释放功能进行地面验证试验.
通过地面试验,模拟实际任务运行中有效载荷从分

布式分离机构中分离释放的过程,以保证分离机构

中的薄型气缸在气压作用下顺利弹出工作,模拟载

荷由薄型气缸输出轴的推出圆盘稳定推出.
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分离释放验证试验采用聚四氟低摩擦滑板作

为模拟载荷弹出滑道,聚四氟低摩擦滑板平放于

实验室地面上,模拟载荷在分布式分离机构地面

原理样机弹出作用下,沿聚四氟低摩擦滑板滑行

一段距离即为功能测试成功.

４．１．２　试验设备

分离释放验证试验设备包括聚四氟低摩擦滑

板、分布式分离机构原理样机、薄型气缸手动控制

阀和气压可调节气泵.分离释放验证试验集成总

装如图７所示.

图７　分离释放验证试验集成总装

Fig．７　Instrumentassemblyforreleasingfunctiontest

４．１．３　试验过程与结果

试验流程如下:开启气压可调节气泵,观察气

压表,气压缓慢上升;当气压达到０．７MPa时,锁
定气泵气压调节旋钮,使薄型气缸承受气动压力

保持在０．７MPa;同时按动薄型气缸手动控制阀,
薄型气缸瞬间充气,将输出轴快速推出,带动推出

圆盘将模拟载荷瞬间弹出;模拟载荷沿聚四氟低

摩擦滑板滑行,由于摩擦力的作用,滑行一段距离

后,模拟载荷停止滑行运动.
试验结果如图８所示,分布式分离机构地面

原理样机可在实际气压作用下将模拟载荷正常分

离释放.

图８　分离释放试验过程

Fig．８　Releasingfunctiontestprocedure

４．２　分离释放指向精度仿真分析

４．２．１　分离释放指向精度定义

定义分离释放指向精度为:以载荷未分离前

质心为原点,沿分离释放方向作为基准直线１,当
载荷被完全分离释放后,连接原点与载荷此时的

质心点构成直线２,基准直线１与直线２之间的

夹角即为分离释放指向精度,如图９所示.

图９　分离释放指向精度定义

Fig．９　Definitionofreleaseprecision

４．２．２　指向精度仿真分析

利用 Adams运动学仿真软件,建立考虑碰

撞、摩擦因素的分离释放装置数值模型,引入指向

精度测量参数定义,进行载荷释放全过程运动学

模拟仿真,实时监测显示指向精度的变化曲线.
当不考虑实际综合偏差时,推力轴线与载荷

质心为同轴共线关系,通过仿真可知,气动分离释

放装置可以顺利完成载荷分离释放任务,且此时

的分离释放指向角度为０°.
综合考虑实际载荷内部部件空间布局的非对

称性,以及系统安装固定间隙的存在,设置推力轴

线与载荷初始质心存在较大的平移偏差位移

５mm,分别针对１０,２０,３０,４０,５０,６０,７０,８０,９０,

１００,２００,３００,４００,５００,６００,７００,８００,９００,１０００N
的推力,仿真分析其分离释放指向精度.

典型推力１０,５０,１００,５００,１０００N,分离计

时５s的分离释放指向精度仿真曲线如图１０所

示,推力１０~１０００N的分离释放指向精度如表３
所示.从图１０和表３可以得出,当推力在１０~
１０００N变化时,气动分离释放装置在开始瞬间阶

段,由于５mm 推力偏差与初始微碰撞的综合作
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用,产生了较大的分离指向精度,远高于０．０５°的

指标要求,但是在非均等接触推出设计与锥形高

精分离包络设计的修正作用下,分离释放指向精

度最终优于０．０５°,克服了实际５mm 的综合偏

差,满足了最初的性能指标要求.

图１０　典型推力分离释放指向精度仿真曲线

Fig．１０　Releasingprecisioncurvesunderdifferentforces

表３　１０~１０００N推力下的分离释放指向精度

Tab．３　Releasingprecisionvalueswithforcesranging
from１０Nto１０００N

推力/N
分离释放

指向精度/(°)
推力/N

分离释放

指向精度/(°)

１０ ０．０４６８０ ２００ ０．０３４９０

２０ ０．０３７３０ ３００ ０．０３２４１

３０ ０．０３３９３ ４００ ０．０３９１５

４０ ０．０２８１１ ５００ ０．０３３４４

５０ ０．０３０１１ ６００ ０．０３０６６

６０ ０．０２６４５ ７００ ０．０２８０２

７０ ０．０２５２５ ８００ ０．０２５７８

８０ ０．０２６４１ ９００ ０．０２６９４

９０ ０．０２８３９ １０００ ０．０２６４２

１００ ０．０２６３０ / /

４．３　分离释放装置抗力学环境有限元仿真分析

在探空火箭发射阶段,为了对被分离释放载

荷提供可靠的限位固定,分离释放装置需要具备

较好的抗发射力学环境能力[１７].虽然前、后支撑

柱、限位滑块、推力作用圆盘之间的载荷结构框架

能够对分离释放装置提供整体性的结构刚度,但
是为了加严力学环境条件,确保分离释放装置抗

力学环境的可靠性,特将被分离释放载荷均分为

８处集中质量点,分别设置在前、后支撑柱与载荷

接触的端部部位限元模型位置上,同时拔销器、拉
簧、薄形气缸等小型部件也以集中质量点形式设

置到有限元模型对应的位置上.

有限元模型材料采用铝合金材料,密度ρ为

２７８０kg/m３,弹性模量E 为７０GPa,泊松比σ为

０．３４,屈服应力极限为４００MPa;载荷质量取为较

大的１０kg,实际任务中载荷质量一般低于此值;
力学环境条件参考以往探空火箭任务环境试验

大纲.

４．３．１　模态分析

分离释放装置基频为１０９．６５Hz,满足探空

火箭 对 一 般 箭 载 载 荷 设 备 的 结 构 刚 度 要 求

(≥１００Hz),其振型为前支撑柱沿分离释放方向

往复振动,如图１１所示.其前六阶模态分析结果

如表４所示.

图１１　分离释放装置的一阶模态振型

Fig．１１　Firstordervibrationmodeofreleasingdevice

表４　分离释放装置的前六阶模态分析结果

Tab．４　Modalanalysisresultsofthefirstsixmodesfor

releasingdevice

模态阶数 频率/Hz 振型描述

１ １０９．６５ 前支撑柱沿分离释放方向往复振动

２ １０９．９６ 前支撑柱沿分离释放方向往复振动

３ １２０．７３ 后支撑柱沿分离释放方向往复振动

４ １２１．３５ 后支撑柱沿分离释放方向往复振动

５ １２６．４７
２个前支撑柱沿分离释放垂直方向

呈镜面镜像式往复振动

６ １２６．８８
２个前支撑柱沿分离释放垂直方向

呈同步同向式往复振动

４．３．２　过载分析

探空火箭箭载设备鉴定件过载试验条件为:
最大轴向过载３０g,最大横向过载１０g.据此,将
轴向３０g、两个径向１０g 过载加速度同时加载到
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有限元模型中,分析结构应力的响应情况,过载应

力云图如图１２所示.

图１２　分离释放装置的过载应力云图

Fig．１２　Finiteelementmodelofreleasingdevice

withoverloadstress

分析结果显示:过载应力最大值为９８．７MPa,
远小于材料屈服应力极限值４００MPa,出现位置位

于支撑柱根部与安装底板结合部位.

４．３．３　随机振动分析

探空火箭箭载设备鉴定件随机振动试验条件

为:１０~１００ Hz,功率谱密度曲线上升斜率为

６dB/oct;１００~１０００Hz,功率谱密度为０．２０g２/Hz;

１０００~２０００Hz,功率谱密度曲线下降斜率为

－６dB/oct;总均方根值为１６．９grms;加载方向

为XYZ三方向.
依据前面模态分析结果,选取前支撑柱上端

端部节点作为随机振动观察节点,输出其沿分离

释放方向加速度总均方根值与加载条件的对比曲

线图,分析其放大效果,如图１３所示.

图１３　随机振动响应曲线

Fig．１３　Randomvibrationresponsecurves

分析结果显示:前支撑柱上端端部节点沿分

离释放方向的加速度总均方根值为６０．８,与加载

条件相比,放大系数为３．６.

４．３．４　冲击振动分析

探空火箭箭载设备鉴定件冲击振动的试验条

件为:冲击加速度值５０g,持续时间１０ms,载荷加

载曲线为半正弦波形,加载方向为火箭正轴向.
据此,结合分布式探测任务设计,确定分离释放装

置的安装方向,即安装底板法线方向为火箭正轴

向.因此,在此方向施加加速度冲击载荷,其冲击

过程最大加速度响应值对应节点的冲击振动响应

曲线如图１４所示.

图１４　冲击振动响应曲线

Fig．１４　Shockvibrationresponsecurves

分析结果显示:冲击过程中出现最大加速度

响应值的时刻为５．４ms,其值为６１．２２g,位置位

于两个后支撑柱之间的安装底板长条结构中部,
相比加载条件放大系数为１．２２;冲击过程中最大

应力响应值为１１８MPa(远小于材料屈服应力极

限值４００MPa),位置位于后支撑柱下部支耳结构

附近.
综合以上发射阶段鉴定级力学环境条件仿真

分析结果,可以得出:分离释放装置具备较好的结

构刚度与强度,可以对被分离释放载荷提供可靠

的限位固定条件.

５　结　论

本文针对多个微波辐射计空间高精度分布式

立体构型的探测需求,设计了适用于探空火箭箭

头平台的气动式分离释放装置,主要采用了非均

等接触面推出设计、模块化便捷式夹紧固定装配
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设计、以及锥形高精分离包络设计,依据薄形气缸

的性能参数给出了串联式气缸选型组合,对分离

释放装置进行了地面原理样机研制及功能性验证

试验,仿真分析了连续推力下考虑综合推力位置

偏差的分离释放指向精度.结果表明,该气动式

分离释放装置具备工程实际气动分离释放功能,
释放推力可实现１０~１０００N 连续可调节,且分

离释放精度优于０．０５°,较传统的弹簧、导轨式空

间释放装置能够提供更高精度的释放动作,具有

更加宽泛的载荷适用性,抗外界环境干扰能力更

强,满足任务功能、性能设计的要求.
对该装置的分离释放指向精度进行仿真分析

可知,气缸推出距离与限位接触面长度差值、推出

接触面非均等包络差值等因素共同决定了释放阶

段的微碰撞与精度修正效果,进而影响最终的分

离指向精度.因此,本文中的５mm 综合考虑误

差可以根据实际应用情况,通过不断调整以上影

响因素进行适应性变化.总之,接触式分离释放

微碰撞和摩擦过程机理复杂、需求明确,本文工作

为其研究和应用提供了基础与技术支持.
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