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卫星多功能结构技术研究进展

王摇 阳摇 摇 彭超义摇 摇 王中伟摇
(国防科技大学航天与材料工程学院,长沙摇 410073)

文摇 摘摇 多功能结构技术是实现卫星轻型化、微型化设计的潜在有效技术途径,正逐步成为航空航天结构

设计领域的研究热点。 本文综述了国内外卫星多功能结构的研究现状和技术进展,对其未来发展进行了分析

和展望。
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Study Progress of Satellite Multifunctional Structure Technologies
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(College of Aerospace and Material Engineering,National University of Defense Technology,Changsha摇 410073)

Abstract摇 Multifunctional structure technologies are considered as the ideal way to design a lighter and smaller
satellite and are becoming the focus of structure engineer爷s attention. The study and progress of MFS technologies are
summarized,and the future development of MFS is analyzed and prospected.
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0摇 引言

传统卫星设计过程中,被拆分为结构、推进、控
制、电子等子系统分别设计、制造,最后组装在一起,
这种方式容易造成结构上的不合理以及功能上的重

复,产生诸如附加电路板、连接器、壳体等冗余结构和

冗余质量;同时,卫星在发射上升段承受的大过载、强
振动、高噪声和剧烈冲击等恶劣力学环境使得其结构

强度、刚度设计往往趋于保守,而卫星入轨后,发射上

升阶段特有的恶劣力学环境不复存在,相关结构的力

学性能因而显得冗余,产生多余质量。 因此,传统卫

星设计方法效率较低。
为克服传统设计方法的不足而设计出小而轻的

卫星,诸多新的设计理念和技术途径涌现出来,多功

能结构技术也崭露头角并受到重视。
多功能结构(MFS),就是“既能承载,又具有其

他功能的结构冶 [1]。 例如,把天线、传感器、电子系

统、处理器等部件内置在结构中,使结构具有感知、数
据传输处理及其变形功能等,减少了连接器件和电缆

等附属部件与结构的使用,节约了卫星内部空间,同

时利用了内置部件的力学性能,提高了卫星设计效率

和经济效益。
本文对国内外卫星多功能结构技术研究进展进

行了综述,对多功能结构技术未来发展进行了展望。
1摇 多功能结构技术研究进展

多功能结构具备两个或多个功能,既可同时执

行,也可依次执行。 具体具备哪些功能,完全由设计

者决定,因此是开放性的概念,具有很强的设计灵活

性。
多功能结构具有不同的层次:
(1)功能结合,例如将蓄电池内置在结构内部,

做成承力供电一体结构;
(2)功能融合,如直接用印刷电路板或计算机芯

片本身作为受力的结构件;
(3)多功能材料结构,材料在微观层面上具备多

种功能,经特定设计而成的结构,如下文提到的纤维

电池。 智能材料和智能结构也属于该类范畴,但通常

另作研究。
自 1990 年 Dittrich[1] 围绕纤维增强塑料首先阐
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述了多功能结构的概念后,从功能部件配置在卫星承

力结构内部出发,众多学者和机构开展了多功能结构

的研究工作。 Obal 和 Sater[2] 早在 1994 年就预见性

地指出多功能结构是航天器设计的发展趋势之一。
目前的研究主要有“结构+电池冶和“结构+电

子冶两大类多功能方案。
1. 1摇 结构+电池

当前卫星常用的镍-氢、镍-镉等蓄电池,其单体

电池用钢制外壳封装,再用专门的机构编组连接,固
定在卫星本体结构上,既笨重又耗费卫星内部空间。

多功能结构电池,用卫星承力结构作为电池封

装,将电池与结构合二为一,既提供能量又承受载荷。
消除此前独立存在的电池封装件和连接部件,可以有

效降低卫星质量;同时,电池分散在结构内部,节约卫

星空间。
将蓄电池配置在复合夹层结构内部的做法最早

由美国 GSFC(Goddard Space Flight Center)和 Bound鄄
less 公司实施[3],两者合作拟在研制一种可用于小卫

星、可减轻结构质量和体积的新概念电池体系。
美国 ITN 公司[4-6]提出了 LiBaCore 方案,将固态

薄膜锂电池(TFB)固定在蜂窝芯的立壁上(图 1),不
显著增加质量的同时充分利用闲置空间。

图 1摇 LiBaCore 板示意图

Fig. 1摇 Sketch map of LiBaCore panel

该方案面临的问题有:首先,薄膜锂电池的大量、
廉价、可靠制备技术还不成熟;其次,锂电池的连接和

充放电电路需详细设计,可靠性必须予以保证,而且

电路最好能与结构结合起来。 另外,电池正常工作需

要合适的温度范围,卫星内部也需适宜的温度,因此

多功能结构还需采取热控措施,结构内置相变材料或

许是个可行方案[7]。
Aglietti 等[8-10]将块状锂电池垂直面板安置在夹

层结构内部,作为夹芯的一部分(图 2), 并对 10 种

夹芯构型的结构电池进行力学特性分析,结果表明内

置电池对原结构影响不大,该方案可能成为未来低成

本飞行器的较佳选择;研究还以 祝(频率 /密度)为参

数进行优化设计,确定出 g 构型力学特性最佳。 但该

方案所用电池结构特殊,小批量的定制费用昂贵,可
能会消除结构电池带来的好处。 Roberts 考虑到这一

问题,研究了商业化软包装锂电池用于卫星结构电池

的可行性[7,11-14],并且制作了样件,开展了充放电和

振动试验。 其减重的多少主要依赖于电池封装材料

的节省及电池替代的夹芯结构的质量。 该方案工艺

技术相对简单可行,但其机械性能略有不足,而且在

空间应用需解决电池高真空密封的问题。

图 2摇 十种不同的夹心构型

Fig. 2摇 Different core configurations

ITN 公司还提出了一种功能融合程度更高的结

构电池方案,即纤维电池[15-16],其概念如图 3 所示。
固态薄膜锂离子电池沉积在纤维基体上做成纤维电

池,纤维电池再堆叠编织成承力结构。

图 3摇 纤维电池概念

Fig. 3摇 Concept of fiber power

该技术关键在于纤维电池技术和纤维电池复合

材料制备技术,目前该技术还在研究中,其实际应用

还有一些问题(如纤维基体缺陷的控制、多极耳的引

出、电池的一致性等)需要解决 ,属于材料功能化结

构电池技术。
1. 2摇 结构+电子

(结构+电子)是另外一种研究较多的多功能结

构形式,该方案将电子部件与承力结构结合起来,最
早由 NASA 新千年计划深空一号飞行任务演示验

证[17-18]。 如图 4 所示,结构由承力壁板、铜 /聚酰亚

胺柔性电路板、多芯片组件插接件等叠层而成。

图 4摇 深空一号应用到的多功能结构技术

Fig. 4摇 MFS used in DS1

Schatzel[19-20]通过弯曲试验发现,只要设计得当,
镶有电子元件的印刷电路板自身即可作为承力结构。

韩国有学者[21] 将夹芯开腔,将电子部件直接放
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置在夹层里边,如图 5 所示。
复合材料承力结构的使用以及电子部件的内部

安装带来了严峻的热控和防辐射问题,Barnett 和

Rawal 等[22-23]研究了这种多功能结构的热控问题,多
芯片模块(MCM)结合热倍增器和高导热率材料使用

可有效保证热流平衡,技术关键是确保不同部件连接

可靠。 刘双[24]用金属泡沫代替蜂窝,采取被动热控

手段,试验发现可以维持结构热平衡。 Spieth[25] 研究

发现将高原子数材料(high鄄Z materials)涂于结构表

面可有效防御空间辐射。 文献[21]详细分析了图 5
所示方案的热控和防辐射问题,设计出了具有承载、
电子、热控和防辐射的功能更强大的结构。

图 5摇 电子部件直接安放在结构内部

Fig. 5摇 Electronic components put into structural panel

1. 3摇 其他相关研究

欧洲大陆多个航天机构联合开展了 AED(Ad鄄
vanced Equipment Design) [26-27] 和 MULFUN ( Multi鄄
functional Structures Project) [28] 项目,研究重点是集

热控、防辐射、电子和承载功能一体的多功能结构。
Blaine[29]将热电转换装置埋入铝蜂窝夹层结构

做成具有发电、热控和承载的多功能结构,方案的可

行性有赖于高性能热电转换装置的研制成功。
日本三菱电机公司[30-31]设计了内部集成电路的

蜂窝夹芯复合材料结构板,振动与热真空试验成功证

实了该思路的可行性与效率。 三菱电机设想其有朝

一日能成为卫星共用服务舱的标准结构件。
侯悦民[32]认为理想材料的分析设计、理想材料

零件的设计和制造、微电子元件的构型优化是多功能

结构的核心技术;王远利[33] 和程延礼[34] 探讨了多功

能结构在小卫星上的应用前景。
2摇 多功能结构未来发展

2. 1摇 设计方法

多功能结构涉及多个学科的交叉,目前尚没有实

用的设计方法和成熟的设计框架。 要想充分发挥多

功能结构的潜力,必须在设计的开始就将传统上独立

的系统融合在一起,需要集成化的设计思想,一定程

度上与现在流行的模块化思想并不一致,而模块化思

想在卫星设计、生产上已体现出实实在在的效率优越

性。 伴随网络技术发展而出现的协作工程学方

法[35],是一种多学科协同设计思想,可能成为当前阶

段比较实用的多功能结构设计方法。
2. 2摇 可靠性保证

多功能结构固然有利于实现卫星微型化和轻型

化,然而新功能的引入,使得结构设计和工作时面临

的物理环境更加复杂,保证各单项功能的正常发挥变

得尤为重要,这也是多功能结构具有实用价值的前

提。 如何从方案设计、材料选取等方面确保各功能的

协调、多功能结构整体的可靠和安全,是接下来亟待

解决的问题。
2. 3摇 效益评估

卫星的全寿命成本包含多个方面,一般可划分为

设计生产费用、发射费用和在轨管理费用。 多功能结

构的出发点儿是尽可能消除冗余质量以降低发射费

用,但这却有可能增加设计和生产环节的费用,花费

的时间代价和人力成本也可能更大。 如此一来,从整

体上看,多功能结构未必能够带来效益。 这就需要建

立一套客观、灵活的多功能结构效益评价体系,以使

我们的工作更有价值、有效率。
2. 4摇 多功能材料研究

目前所开展的各种多功能结构研究工作,大多数

只是把已有的独立系统、独立元器件物理上与卫星结

构集成在一起,是多功能结构比较初级的阶段,并没

达到高度融合。
多功能材料则是在材料微观层面上实现多功能

化,以使结构设计更加灵活,减重、减体更加明显,实
现结构与功能的有机融合。

未来的研究应关注材料与结构创新构型设计及

其优化,探索特定性能材料和特异性能材料微结构设

计理论,突破材料设计与结构设计并发、多功能协同

的设计方法。
3摇 结语

综上所述,多功能结构的研究已经取得一系列研

究成果和技术突破。
复合材料与复合结构可设计性强,对多功能结构

设计有先天优势,是多功能结构技术突破的重要方

向,机、电、热、场和网络一体化多功能复合材料结构

是飞行器结构发展的主要趋势。
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