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摘要：为实现某型号微小卫星太阳帆板的压紧释放，研制了一种小型熔线式压紧释放机构。首先，设计了可测量预紧力

的压紧机构，得到扭矩与预紧力的２倍关系，给出了预紧力的确定方法。然后，根据绳索特点，设计了具有电阻调节功能

的解锁机构，增强了对电源的适应能力，满足了微小卫星快速模块化布局。最后，进行了熔断特性实验与熔断参数设计，

得到熔断时间与电流的函数关系，确定了该型号卫星解锁的熔断功率为６．２５Ｗ，熔断时间为（６±１）ｓ。开展了实验室环

境与真空环境下的可靠性验证实验，结果表明：所设计的压紧释放机构工作可靠，适用于微小卫星展开机构，且具有较好

的通用性与扩展性。该项研究对微小卫星太阳帆板压紧释放装置设计和空间展开机构设计具有指导意义。
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１　引　言

　　微小卫星的能源一般由太阳帆板提供。受发
射等的限制，太阳帆板在发射阶段处于折叠收拢
状态，在星箭分离后展开成平面状并锁定。压紧
释放装置在发射阶段将帆板折叠固定在星体上，
实现帆板的高刚度连接，保证帆板等附件可以承
受冲击、振动和过载等复杂环境而不被破坏［１－４］。
星箭分离后，释放装置完成帆板的解锁，实现帆板
展开［５］。传统大卫星的压紧释放装置常采用火工
品［４－６］，附加火工品后的转接件整体尺寸大、质量
大且释放时会产生较大的冲击，因此传统大卫星
的相关压紧释放技术无法直接用在对包络、能源
和冲击要求较高的微小卫星上。
针对火工品的冲击问题，出现了热刀式压紧

释放装置［７，８］。该装置为一次性动作组件，通过
绳索将帆板牢固地压紧在卫星本体上，入轨后热
刀通电，加电后的热刀产生高温，进而将绳索熔化
（或碳化）断裂实现解锁。热刀式装置承载力大、
结构复杂、尺寸大且耗电量大，并不适用于微小卫
星。近年来，与热刀式原理相同的电阻丝熔线式
解锁机构广泛应用于微小卫星展开机构中［９］，美
国海军研究实验室Ａｄａｍ［１０］等人开发了一种适用
于ＣｕｂｅＳａｔ太阳帆板的熔线式压紧释放装置，压
紧绳索采用高耐磨性、低蠕变的纤维编织而成，加
热电阻为镍铬合金丝，能在２．４～７．２ｓ内熔断绳
索，并已在立方体卫星实验项目完成在轨验证。

Ｐａｔｒｉｃｋ［１１］等人采用与Ａｄａｍ相同的原理，设计了
采用大力马线的压紧释放装置，并应用在实验卫
星（ＣＵＴＥ－１）的天线上。
总体来说，电阻丝熔线机构具有结构简单、尺

寸小、质量轻和功耗低的优点，适合在微小卫星上
使用。但国内外对微小卫星帆板压紧机构设计中
的绳索拉力及预紧力加载的分析研究较少，同时
所设计的电阻丝熔线解锁机构通用性及扩展能力

差，较难满足现代微小卫星的快速整星模块化布
局与设计要求。本文针对某型号微小卫星，设计
了可测量预紧力的帆板压紧机构，给出了绳索拉
力的确定方法及预紧力加载的经验公式，同时设
计了可扩展通用型的电阻丝熔线解锁机构，获得
了熔断时间与电流的特性关系，可为熔断机构的
设计提供参考，实验结果也证明了压紧释放机构
设计的可靠性与可行性。

２　系统要求及工作原理

２．１　系统要求
发射过程中的随机振动和正弦振动是导致结

构破坏的主要因素，因此结构设计必须满足振动条
件。在发射阶段，压紧释放机构需保证帆板在发射
环境下的结构完整性，因此预紧力加载是压紧设计
的关键点。入轨后，通过发送指令来实现解锁功
能，解除对帆板的约束，此时解锁的可靠性设计是
释放设计的关键点。本文采用加热电阻丝冗余设
计，避免了单根电阻丝失效的情况，提高了解锁的
可靠性。
图１所示为微小卫星帆板安装图，帆板压紧点

距离星体表面２８ｍｍ，压紧释放机构安装在６５ｍｍ
×６５ｍｍ×５０ｍｍ的虚线区域，总重量不超过１５０ｇ，
电阻熔断电路功率小于２０Ｗ，工作时间少于２０ｓ。

图１　帆板安装图
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２．２　工作原理
熔线式压紧释放机构包括电源、控制器、解锁

机构和压紧机构等，其基本原理［９］如图２所示。
压紧机构一端连接星体，另一端固连帆板，预紧绳
索将帆板压紧；电阻丝为解锁机构的一部分，与绳
索相互接触，解锁机构工作时，电阻丝通电使其温
度升高，达到一定温度时将绳索熔断解锁。

图２　压紧释放机构基本原理图
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３　压紧释放机构设计

３．１　总体结构设计
根据安装位置的尺寸约束条件，确定机构安

装在星体外侧；参考所选用的电阻丝、绳索拉紧和
连接方式，设计了压紧释放机构，包括压紧机构与
通用可调型电阻丝熔线解锁机构。
压紧释放机构的整体设计如图３所示。机构

安装时，首先将绳索穿过底座穿线孔及熔断器电
阻丝，再将底座和解锁机构同时安装在星体上；随
后将绳索依次穿过帆板埋件、预紧螺母、预紧螺

图３　压紧释放机构
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栓，并在预紧螺栓的穿线孔处将绳索系紧；再通过
力矩扳手对预紧螺母进行扭矩加载，进而实现绳
索的预紧；接着利用绳索将帆板埋件和底座固连，
最后安装保护套，调节解锁机构使电阻丝与绳索
接触。压紧释放机构结构紧凑合理，安装方便，预
紧力易加载。电阻丝采用两路冗余设计，以降低
电阻丝损坏的释放风险，提高解锁可靠性。除去
帆板埋件，结构内部包络尺寸为２８ｍｍ×４０ｍｍ
×７０ｍｍ，整体重量为１２０ｇ，满足系统包络与质
量要求。

３．２　压紧机构设计

３．２．１　压紧机构接口设计
压紧机构接口用于实现压紧释放机构与星体

和帆板的接口连接，如图４所示，包括星体安装孔、
帆板压紧对接面、穿线孔和凸台，其材料选择航天
结构件上常用的硬铝２Ａ１２。在对接面设计凸台，
凸台具有帆板定位功能，同时可保证绳索不承受附
加拉力，简化绳索受力状态，提高拉紧可靠性。

３．２．２　绳索拉紧设计
由于采用绳索拉紧，不易加载预紧力，本文设

计了带穿线孔的预紧螺栓和螺母来实现预紧力加

载，由于压紧机构能获得预紧力的大小，故可避免
不合理加载。

图４　压紧机构接口

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｈｏｌｄ－ｄｏｗｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

帆板埋件与帆板固连，压紧埋件则实现帆板
压紧，通过给预紧螺母施加扭矩实现绳索拉紧，进
而将帆板压紧，图５为压紧机构的预紧原理图。
预紧力加载时，固定螺栓头，在螺母处附加扭

矩，其扭矩与绳索拉紧力关系为：

Ｔ＝ｄ２２Ｆｔａｎ
（γ＋ρ）＋μＦｒ＝ＫＦｄ， （１）

式中：ｄ２ 为螺纹中径；γ为螺纹升角；ρ为螺纹当
量摩擦角；μ为螺母与预紧面摩擦因数；ｒ为预紧
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图５　预紧力加载

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｌｏａｄｉｎｇ　ｏｆ　ｐｒｅｔｉｇｈｔｅｎｉｎｇ　ｆｏｒｃｅ

面摩擦半径；Ｋ 为拧紧力矩系数，取值为０．１～
０．３；ｄ为螺纹公称直径，实际机构中ｄ＝１０ｍｍ；

Ｔ的单位为Ｎ·ｍｍ，Ｆ的单位为Ｎ。
由于实测的值离散性大［１２］，工程中常取经验

值进行计算，即：

Ｋ＝０．２． （２）
将Ｋ 带入式（１）得扭矩Ｔ与拉紧力Ｆ 为：

Ｔ＝２Ｆ． （３）
不同帆板所需预紧力不同，加载时可参考式

（３），若需更准确的预紧力与扭矩对应关系，可通
过实验进行确定，具体操作步骤为：使用测力计代
替Ｆ，测量预紧螺母刚好发生转动时的扭矩，即为
预紧力Ｆ对应的加载扭矩Ｔ。

３．２．３　拉紧绳索设计
绳索用于帆板和星体的连接，因此绳索必须

具有足够的强度以保证卫星发射阶段帆板的可靠

压紧。受微小卫星星上能源的限制，拉紧绳索常
用三种材料：一种是尼龙线（聚酰胺纤维），其熔断
温度约为２００℃，耐磨性好，弹性模量较小，适合

１Ｕ微纳卫星；一种是大力马线（Ｄｙｎｅｅｍａ），其熔
断温度约为１５０℃，耐磨性好，是目前世界上强度
最高的纤维之一；另一种是Ｖｅｃｔｒａｎ纤维编织绳，
具有高耐磨和低蠕变的特性，其熔断温度高达

３００℃，较适合质量较大的展开机构。这里涉及的
型号微小卫星帆板质量ｍ＝０．２ｋｇ，考虑大力马线
的熔点最低，熔断所需能源少，同时综合国内外帆
板拉紧绳索选择经验，确定选用大力马线绳索。
由于大力马线为编织绳形式，丝线间存在间

隙，故所承受的最大拉力与直径不存在严格的线
性关系。使用绳索时，需测量最大拉力作为设计
值。实测得到直径ｄ＝０．５０ｍｍ、ｄ＝０．７５ｍｍ和
ｄ＝１．００ｍｍ的大力马线可承受最大拉力分别为

１９０Ｎ、４００Ｎ和６８５Ｎ。
由整星分析结果知帆板的最大响应加速度为

ａ＝１５ｇ，考虑铰链与压紧点对称布置，则帆板压
紧所需最小预紧拉力为：

Ｆｍｉｎ＝ｍ２ａ＝１５Ｎ．
（４）

取安全系数为２，可得帆板预紧力为３０Ｎ。
综合绳索实测数据与帆板所需预紧力，选用

０．５ｍｍ大力马线可满足使用要求。

３．３　电阻丝熔线解锁机构
电阻丝熔线解锁机构的工作原理已在２．２节

详细论述，电阻丝选用镍铬合金丝，其直径为０．４
ｍｍ，具有足够强度及较好的高低温特性。整体
结构设计如图６所示，主要包括滑轨、滑块、弹簧、
接线端、电阻丝和调节螺母等。

图６　解锁机构

Ｆｉｇ．６　Ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｒｅｌｅａｓｅ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

解锁机构中的弹簧保证电阻丝与绳索接触，
调节螺母可实现０～３０Ｎ的绳索接触力，滑块组
件重量为０．０６５ｋｇ，可得沿滑块运动方向承受的
最大加速度响应为４６ｇ。
滑块中的电阻丝排布在带沟槽的聚酰亚胺绝

缘板上，通过控制电阻丝走向，可实现电阻丝电阻
在０．２～３Ω调节，提高了该机构的电源适应能
力。该机构功能集成，具有较好的通用性和扩展
性，可满足微小卫星的快速整星模块化布局，且可
应用于微小卫星的其他解锁［１３］释放机构中。

４　实验及结果分析

４．１　熔断特性分析
微小卫星的能源有限，选择合适承载力的绳

索以及控制合理的通电加热时间，可降低整星能
源消耗，提高能源利用率，保证帆板在规定时间内
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解锁。
绳索熔断实验的电阻丝设计为１Ω，电流可

在０～３Ａ调节，对３种直径的大力马线进行了实
验室环境下的熔断特性测量实验，预紧力为３０
Ｎ，静置１ｈ后进行熔断解锁，测得的熔断特性曲
线如图７、图８和图９所示。

图７　０．５０ｍｍ熔断特性

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｆｕｓｉｎｇ　ｆｏｒ　０．５０ｍｍ

图８　０．７５ｍｍ熔断特性

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｆｕｓｉｎｇ　ｆｏｒ　０．７５ｍｍ

图９　１．００ｍｍ熔断特性

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｆｕｓｉｎｇ　ｆｏｒ　１．００ｍｍ

　　由实验结果可知电阻丝确定时，电流Ｉ越大，

温度升高越迅速，熔断释放时间ｔ越短。ｄ＝

０．５０、０．７５和１．００ｍｍ的大力马线分别在电流

达到１．８，２．０和２．２Ａ时开始熔断；且大力马线

越粗初始熔断电流越大，初始下降斜率也越大；在

达到２．３Ａ之后，熔断时间随电流增加近似线性

下降；逐渐增加熔断电流，其熔断时间差逐渐减

小；说明了电流越小，系统散热占总热量比例大；

电流越大，电阻丝短时产热远远大于大力马线短

时传导散热和空气散热的能量，系统散热占比小。

根据实验数据进行拟合，得到０～３Ａ电流Ｉ

与熔断时间ｔ满足关系：

ｔ０．５０＝ ５．２９
Ｉ－１．５６

，

ｔ０．７５＝ ４．６５
Ｉ－１．９７．

ｔ１．００＝ ３．０１
Ｉ－２．１２

烅

烄

烆
，

（５）

由公式（５）知，实验室环境下的绳索熔断时间

与电流存在倒数关系，为：

ｔ＝ ａ
Ｉ－ｂ

， （６）

式（６）中，ａ、ｂ为与绳索、电阻丝及电阻丝支撑机

构相关的常量，式（６）可作为电流设计的参考。

４．２　熔断电路设计分析

由熔断曲线知，电流越大熔断越快，对卫星能

源要求也越高；熔断电流太小，通电时间过长，既

消耗过多能源，又降低了解锁可靠性。因此，合理

的通电时间可实现低能耗高可靠的解锁。

该型号卫星采用直径ｄ＝０．５０ｍｍ的大力马

线，在电流Ｉ＝１．８Ａ时，通电ｔ＝２２．４ｓ可实现熔

断。为保证快速熔断，提高熔断的可靠性，取安全

因子为Ｃ＝１．８，可得熔断电阻丝功率为：

Ｐ＝ＣＩ２　Ｒ＝５．８３２Ｗ． （７）

此时电流为２．４１５Ａ，取２．５Ａ得到熔断电

路的主要设计参数如表１所示。当要求更短的展

开时间时，可提高熔断电流满足设计条件，但此时

应严格注意通电时长，防止烧坏电阻丝及绝缘板。
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表１　电路主要参数

Ｔａｂ．１　Ｄｅｔａｉｌｅｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｉｔ

电阻丝电压／Ｖ 电阻／Ω 电流／Ａ 功率／Ｗ 电阻丝直径／ｍｍ 电阻丝长度／ｍｍ 通电时间／ｓ

２．５　 １　 ２．５　 ６．２５　 ０．４　 １０５　 ６

４．３　可靠性验证实验
针对航天机构必需的可靠性验证［１４，１５］实验，

本文使用机构样机进行了实验室环境的帆板展开

实验，包括解锁机构、压紧机构和展开铰链等，如

图１０所示，所用仪器包括可调电源，计时器和力

矩扳手。

图１０　实验验证

Ｆｉｇ．１０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图１１　实验结果

Ｆｉｇ．１１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

实验中大力马线直径为０．５ｍｍ，预紧力为

３０Ｎ，绳索接触力为２０Ｎ，预紧力加载３０ｍｉｎ后

再通电，通电电流为（２．５±０．１）Ａ，用计时器记

录通电时间，通电超过１０ｓ未熔断则停止通电。

６０次释放实验的实验结果如图１１所示，由图知，

帆板全部成功展开，解锁时间为（６±１）ｓ，验证了

实验室环境下机构的解锁可靠性。

由于实际机构工作是在真空环境中，为此进

行了５组真空解锁实验，实验真空度优于１．３×

１０－３　Ｐａ，实验温度为－７０～１１０℃，在－６０℃、－

３０℃、０℃、５０℃和１００℃时分别通电解锁，通过

玻璃窗口记录解锁时间，记录结果列于表２。表２

显示，机构全部在设计时间内解锁成功。由于真

空实验周期长且部件数目有限，将在后期进行实

验以获得解锁时间的离散特性。

表２　真空实验结果

Ｔａｂ．２　Ｖａｃｕｕｍ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

温度／°Ｃ 时间／ｓ

－６０　 ６．９
－３０　 ６．４
０　 ５．８
５０　 ６．０
１００　 ５．４

５　结　论

　　本文研制了小型熔线式压紧释放机构，包括

压紧机构与解锁机构。所设计的压紧机构具有可

测量预紧力的加载机构，并给出了加载的经验公

式；设计的熔线解锁机构具有电阻调节功能，降低

了对卫星电源系统的要求，具有较好的扩展性与

通用性，可满足微小卫星快速模块化布局。研究

了熔断时间与电流的关系，得到了熔断的倒数熔

断规律，并针对该型号卫星帆板确定了解锁的熔

断功率为６．２５Ｗ，熔断时间为（６±１）ｓ。在实验
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室环境与真空环境下进行了可靠性验证实验。实

验结果表明：所设计的压紧释放机构适用于微小

卫星展开机构，具有较好的通用性、扩展性和可靠

性，该机构也可应用于地面试验，具有集成度高和

安装方便的优点。得到的熔断规律与设计的解锁

机构对微小卫星帆板压紧释放装置设计和空间展

开机构设计具有一定的指导意义。
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