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卫星在空间碎片撞击下的易损性分析方法研究

周智炫，黄　洁，任磊生，李　毅，柳　森
（中国空气动力研究与发展中心，四川 绵阳　６２１０００）

　　摘要：针对厘米／毫米级空间碎片对卫星的撞击风险评估，在对卫星部件的失效模式及影响分析（ＦMＥＡ）的基

础上，结合射线跟踪法和失效树分析法建立一种卫星目标的易损性分析方法，计算卫星在空间碎片撞击下导致不

同损伤等级的系统失效概率 PK／H。详细介绍了该易损性分析方法的总体思路和各项关键技术，并给出了应用实

例。该方法可推广应用于载人航天器上，对于航天器的撞击风险评估和防护结构优化设计有重要意义。
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Research on vulnerability analysis method for

satellite impacted by space debris
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0　引　言

　　日益增长的空间碎片已对在轨航天器的安全构

成了严重的威胁。目前，平均尺寸在 １０ｃｍ 以上的空

间碎片可通过地基雷达和望远镜等探测手段进行监

测和预警，采用轨道机动规避策略使航天器避免碰撞，

然而对于厘米级（＜１０ｃｍ）的空间碎片，尚无法精密跟

踪和定轨，而毫米级的微流星体／空间碎片（Mｅｔｅｏｒｉｏｄ／

Ｏｒｂｉｔａｌ Ｄｅｂｒｉｓ，M／ＯＤ）更是无法监测，因而只能采取

结构防护措施对航天器加以防护，以降低航天器遭遇

致命性碰撞的风险［１］。因此，厘米级、毫米级的 M／

ＯＤ 对航天器的威胁性非常大。

　　各国在进行空间碎片对航天器的风险评估时，通

常采用的标准是“非击穿概率”（ＰＮＰ）”
［２］。对于大多

数载人航天器来说，这种评价标准是适宜的［３-４］，但对

于无人航天器（如卫星）来说，防护结构的击穿并不一

定会引起部件失效［５-７］，部件功能的降阶也不一定会

引起整个卫星系统失效，因而，在评估卫星等无人航

天器遭受空间碎片撞击后的失效风险时，有必要从航

天器在被撞击后的结构损伤程度和功能降阶程度两

方面着手，综合评价航天器的易损性。ＥMＩ 的 Ｎ．

Wｅｌｔｙ 等人提出了一种用于预测空间碎片撞击卫星

的系统级影响的分析计算方法［８］。在文中，Ｎ．Wｅｌｔｙ

等人结合 M／ＯＤ 环境模型、弹道极限方程和航天器

暴露面积遮挡处理算法等计算航天器在空间碎片撞

击下的结构毁伤概率，利用失效树分析法（Ｆａｕｌｔ

Ｔｒｅｅ Ａｎａｌｙｓｉｓ，ＦＴＡ）分析航天器内部部件的功能失

效程度，为航天器的失效概率分析提供了一种新思
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路，但是，文中的结构失效概率主要基于碎片撞击的

命中概率，所有航天器部件被撞击后的工作状态被描

述为正常运行的（ｏｐｅｒａｔｉｖｅ）和非正常运行的（ｎｏｎ-

ｏｐｅｒａｔｉｖｅ）两种状态，还不够详细。

　　本文提出一种卫星目标易损性分析方法，该方法

着重考虑二次碎片／碎片云的撞击对卫星内部部件造

成的结构失效和功能降阶，在对卫星部件的失效模式

及影响分析（ＦMＥＡ）的基础上，利用射线跟踪法和失

效树分析法计算卫星在空间碎片撞击下导致不同损

伤等级的系统毁伤概率 PK／H，为卫星等无人航天器

的撞击风险评估提供支持。

１　总体思路

　　卫星在空间碎片撞击下的易损性分析的最终目

的是获取不同损伤等级下卫星的毁伤概率 PK／H，总

体思路如下：

　　首先对卫星目标进行结构和功能描述，建立目标

卫星的计算机模型和目标功能框图。而后根据 M／

ＯＤ 环境模型获取单位卫星暴露面积上的 M／ＯＤ 通

量，结合建立的计算机模型，采用射线跟踪法计算每

一个空间碎片／碎片云粒子对卫星结构和部件的损伤

程度。与此同时，根据卫星的功能框图，分析卫星在

执行任务过程中遭受空间碎片撞击后可能发生的故

障情况，确定卫星部件在不同失效模式下的失效准

则，定义卫星的损伤等级，完成卫星的 ＦMＥＡ 分析。

然后，在上述研究的基础上，结合卫星在轨故障统计

数据和地面试验结果给出卫星部件的命中失效概率

P k／h。最后利用失效树分析法分析整个卫星在不同

损伤等级下的系统失效概率 PK／H，如图 １ 所示。

图 １　卫星在空间碎片撞击下的易损性分析总体思路

Fig．１　The overall thinking of vulnerability analysis for

satellite impacted by space debris

2　卫星的结构描述和功能描述

2．１　结构描述和功能描述

　　通过情报收集、资料调研等手段，获取目标卫星

的物理特征和功能特征，建立目标卫星的计算机模型

和目标功能框图，为后续的失效模式及影响分析和目

标卫星易损性定量计算提供支持。

　　目标卫星的结构描述包括目标卫星的部件和分

系统的尺寸、材料、密度、质量、强度和位置分布等几

何与物理特征信息，最终形成目标数据库。这些信息

的来源可以是图纸、设计资料、使用手册或照片、实物

等有关参考资料。

　　目标卫星的功能描述主要是分析目标卫星各部

件、分系统的相应功能、余度，各部件／分系统之间的

相互关系，把分析结果输入目标数据库，并做出目标

功能框图，使研究人员对目标卫星整个系统的功能有

一个总体、全面的认识。

2．2　计算机建模

　　对目标卫星进行建模，最终目的是建立包含目标

卫星结构和几何数据的三维计算机模型。该模型能够

被易损性分析程序所调用，计算空间碎片的撞击过程。

　　目标卫星的计算机建模一般有 ２ 种方法。一种

是利用建模软件按系统、组件、部件、面元和节点等层

级结构建立目标的几何模型，根据卫星系统／部件的

实际结构、位置及尺寸数据，在计算机中将目标完整

地三维再现。另外一种方法是根据卫星目标外形，提

取卫星目标各关键部件和系统的几何数据，建立数据

模型，并进行各类几何及拓扑变换处理。前一种方法

能够将目标卫星形成三维立体图形，便于观察和结构

分析，但在进行撞击过程计算时，需要将其进行格式

转换后导入仿真软件中，程序繁复，格式转换不便；后

一种方法其本质为目标卫星的数据化，便于数学解析

计算，但无法观察目标卫星实体。本文结合以上两种

方法，利用高级面向对象编程语言 Ｖｉｓｕａｌ Ｃ＋＋和

ＯｐｅｎＧＬ 三维图形标准来建立目标卫星计算机模型，

既能在计算机中建立目标卫星的三维立体图形，同时

也储存了目标卫星结构和各关键部件的几何数据和

功能数据，形成目标数据库。图 ２ 给出了东方红-３

卫星的计算机模型。

　　在计算机建模过程中，不可能完全复现卫星目标

的结构，为了计算的方便，需要对目标模型进行简化处

理。一是采用长方体、三角体、球体、球冠和圆台／柱体

等常用几何形体对目标卫星的部件进行建模；二是采

用等效靶法对目标卫星的结构材料进行等效处理。
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图 ２　东方红-３ 卫星计算机模型

Fig．2　The computer model of DFH-3 satellite

　　所谓等效，是指不同材料和厚度的靶板在同一毁

伤元（碎片／碎片云、弹丸）作用下的终点效应相同，通

常用“弹道极限”来表示这个终点效应。所以，等效靶

实质上是根据弹道极限相同的原则，将在同一毁伤元

作用下任意材料的靶板换算成具有一定厚度材料的

等效靶，在文中可将铝合金板作为等效靶板，将目标

卫星的其他常用材料（钛合金、复合材料等）转换为相

应厚度的铝合金板。对于金属靶板，本文采用 Ｃｈｒｉｓ-

ｔｉｓｅｎ 提出的弹道极限公式进行计算
［９］：

p ＝５．２４·d
１ ９／１８
p ·BH －０．２５·（ρp

ρt
）
０．５

·

（V·ｃｏｓ
（θ）

C
）
０．６６７

（１）

　　式中：p—侵彻深度，ｃｍ；dp—弹丸直径，ｍ；

BH—靶材布氏硬度，ｋｇ／ｍｍ
２；ρp—弹丸材料密度，

ｇ／ｃｍ
３；ρt—靶材密度，ｇ／ｃｍ

３；V—弹丸撞靶速度，

ｋｍ／ｓ；θ—撞击角，°；C—靶材内的声速，ｋｍ／ｓ。

　　当靶板为薄靶时有：

t ＝１．８p （２）

　　式中：t—刚好被弹丸击穿的靶材厚度，ｃｍ。

3　射线跟踪法

　　利用射线跟踪法
［１０］计算每一个碎片／碎片云粒子

对卫星结构和部件的损伤程度，确定其是否被击穿。

　　所谓“射线跟踪法”是指：用一条具有指定质量、

速度、起点和方向的射线来模拟单个弹丸或碎片运动

轨迹及其侵彻行为的方法。本文利用射线跟踪法来

评估空间碎片／碎片云对卫星结构和部件的撞击损

伤。射线跟踪法示意图如图 ３ 所示。

　　射线跟踪法的关键技术包括：射线的偏转、分叉

和终止准则、弹目相交算法、弹道极限方程和侵彻方

程。射线的偏转、分叉和终止准则确定了碎片的运动

轨迹，弹目相交算法确定了射线与哪些部件和结构相

交，弹道极限方程和侵彻方程给出了碎片的侵彻能

力，图 ４ 为射线跟踪法的计算流程框图。

图 ３　射线跟踪法示意图

Fig．3　The diagrammatic sketch of Shot-line method

图 ４　射线跟踪法计算流程框图

Fig．4　The flow diagram of Shot-line method

3．１　射线的偏转、分叉和终止准则

　　射线的偏转是指碎片斜撞击靶板发生跳弹或出

射角发生变化，发生“跳弹”的入射角阈值可由试验结

果确定；碎片的偏转角由射线偏转方程计算获得；射

线的分叉是指碰撞过程中二次碎片／碎片云的产生，

每一个碎片都代表一条新的射线，分叉数量为二次碎

片／碎片云的数量，分叉方向为二次碎片的飞行方向，

射线分叉的数量和方向由碎片云模型决定；射线的终

止是指二次碎片／碎片云无法穿透靶板，由弹道极限

方程来判断。在运算过程中，碎片与目标的每次撞击

都被当作是唯一的单独事件，每次事件都利用“初始

状态”计算路径。当前计算中既不考虑先前撞击的影

响，也不考虑后续撞击条件。

　　为了描述空间碎片超高速撞击卫星结构后形成

的碎片云中的碎片细节，本文采用碎片云模型来确定

碎片的速度、质量和空间角度分布。碎片云模型利用

统计方法，对超高速撞击碎片云的特征数据进行统计

分析，建立碎片云前锋速度、碎片质量分布、碎片速率

分布、碎片空间角度分布等函数，并结合蒙特卡洛方

法实现各种撞击条件下碎片云的随机生成。碎片云

模型的具体应用方法见文献［１１］。

3．2　弹目相交算法

　　计算碎片与卫星目标的撞击过程，首先要判断碎

片（射线）是否穿过卫星目标防护结构、结构或部件。

弹目相交算法解决了碎片是否与目标结构／部件交

会，以及如何交会的问题。
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　　前文已经说明，卫星目标的计算机模型可由长方

体、三角体、球体、球冠和圆台／柱体等常用几何形体

组合构建，因而判断碎片可能撞击哪些部件和结构，

实际上就是射线与卫星计算机模型内部结构和部件

的一次平面或二次曲面进行求交运算。如果相交，则

说明射线击中目标结构或部件。利用输入的目标结

构、部件的几何数据，根据解析几何的坐标变换理论，

对射线二次曲面进行求交运算，便可得到撞击点的坐

标、撞击角度和撞击时间。

3．3　弹道极限方程和侵彻方程

　　射线跟踪法利用弹道极限方程预测碎片／碎片云

是否能击穿卫星目标防护结构和部件结构，判断射线

的终止与否。弹道极限方程根据与射线交会的目标

结构、防护形式和材料而定。例如，当空间碎片／二次

碎片撞击卫星单层金属板结构时，可采用 Ｃｈｒｉｓｔｉａｎｓ-

ｅｎ 弹道极限方程（公式 １）；当目标为典型 Wｈｉｐｐｌｅ 屏

结构时，可采用 Ｃｏｕｒ-Ｐａｌａｉｓ 弹道极限方程
［１２］：

tw ＝cd
０．５ （ρbρp）

１／６M１／３VnS
－０．５ （７０／σ）

０．５ （３）

　　式中：c—０．１６ｃｍ
２·ｓ／（ｇ

２／３ ｋｍ）；d—碎片直径，

ｃｍ；ρp—碎片密度，ｇ／ｃｍ
３；ρb—缓冲屏密度，ｇ／ｃｍ

３；

Vn—碎片法向撞击速度，ｋｍ／ｓ；S—防护间距，ｃｍ；

σ—后墙屈服强度，ｋｓｉ。

　　侵彻方程用于预测碎片撞击卫星目标结构和部

件后的剩余速度、剩余质量、偏转角度等特征参量。

计算过程中，需调用的侵彻方程包括剩余速度预测方

程、剩余质量预测方程和射线偏转方程等。

　　其中，碎片的剩余速度方程可利用 ＴＨＯＲ 方

程［１３］计算：

　　Vijr ＝Vij s － ０．３０４８× １０
c１ １（６１０２３．７５hAij）

c１２

　　　　（１５４３２．１mij s）
c１３（ｓｅｃθij）

c１４（３．２８０８４Vij s）
c１ ５

Vij ０ ＝０．３０４８× １０
c２１（６１０２３．７５hAij）

c２２

　　　　（１５４３２．１mij s）
c２３（ｓｅｃθij）

c２４（３．２８０８４Vij s）
c２５

mijr ＝mij s － ６．４８× １０
c３１（６１０２３．７５hAij）

c３２

　　　　（１５４３２．１mij s）
c３３（ｓｅｃθij）

c３４（３．２８０８４Vij s）
c３５

（４）

　　式中：Vijr—碎片剩余速度，ｍ／ｓ；Vij s—碎片撞击

速度，ｍ／ｓ；Vij ０—弹道极限速度，ｍ／ｓ；h—靶板材料

厚度，ｍ；Aij —碎片碰撞面积，ｍ
２；mij s—碎片初始质

量，ｇ；mijr—碎片剩余质量，ｇ；θ—碎片弹道与靶板法

线的夹角，°；c １１～c３５—材料常数或系数
［１３］。

4　失效模式及影响分析（FMEA）

　　失效模式及影响分析（ＦMＥＡ）用来了解单独卫

星部件或分系统失效模式的每种可能形式与卫星基

本任务执行之间的关系，为卫星目标进行易损性评估

提供准则和依据。

　　在进行 ＦMＥＡ 之前，需要划分卫星的损伤等级。

根据卫星的预定任务和遭受空间碎片撞击后的影响

程度可将卫星的损伤等级划分为三个等级：“Ｋ”级、

“Ａ”级和“Ｂ”级。

　　其中，“Ｋ”级表示卫星发生灾难性故障，任务立即

失败；“Ａ”级表示卫星发生严重故障，一段时间后失去

控制，影响任务完成；“Ｂ”级表示卫星部分功能丧失，但

未失去控制，任务降级。在此基础上对卫星各部件遭

受空间碎片撞击后的失效模式和影响进行分析。

　　ＦMＥＡ 的具体过程为：确认和提供卫星部件／分

系统的所有可能的失效模式，再根据卫星部件／分系

统的基本功能，确定卫星每种部件／分系统的失效模

式对卫星目标分系统／系统的影响，评估每种部件／分

系统的失效模式可能导致卫星目标的某种损伤等级，

形成 ＦMＥＡ 表格。表 １ 给出了某卫星的推进分系统

在 M／ＯＤ 撞击下的 ＦMＥＡ 分析结果。

表 １　卫星推进分系统在 M／OD 撞击下的 FMEA 结果

Table １　The FMEA result of satellite propulsion system impacted by M／OD

分系统 部件名称 失效模式 失效原因 对分系统的影响 对卫星任务的影响
卫星的损

伤等级

推进分

系统

姿态控制

发动机

推进剂贮箱

氦气瓶

不能提供

正常推力

泄漏

爆裂

气体泄漏

爆裂

燃烧室穿孔

尾喷管破裂

裂纹、穿孔

穿孔裂纹

失稳扩展

裂纹、穿孔

穿孔裂纹失稳扩展

推进分系统工作失效
卫星姿控失效，

影响卫星任务完成
Ａ

推进分系统部分失效 影响卫星姿控，任务降级 Ｂ

推进剂量不够，

发动机推力不足

卫星姿态失控，

影响卫星任务完成
Ａ

推进系统失效
卫星姿态失控，

影响卫星任务完成
Ａ

灾难性后果 卫星解体，飞行任务失败 Ｋ

发动机推力不足；

系统角动量增加

卫星姿态失控，

影响飞行任务完成
Ａ

灾难性后果 卫星解体，飞行任务失败 Ｋ
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5　部件的命中失效概率 pk／h

　　卫星部件的命中失效概率 pk／h是指卫星部件被

碎片／碎片云撞击后，失去部分或全部功能的可能性。

　　卫星部件的失效主要包括两个方面：部件结构的

损伤和部件功能某种程度上的降阶。定义部件的命

中失效概率 pk／h 为部件结构的失效概率 p s／h 和功能

失效概率 p d／h 的乘积：

pk／h ＝p s／h ×pd／h （５）

　　这里提到的卫星部件失效主要是指碎片／碎片云

撞击产生的硬损伤，不考虑冲击波对卫星易损部件的

损伤，以及由软件故障引起的部件功能降阶。

　　卫星部件结构的失效概率 p s／h由弹道极限公式

决定，当碎片／碎片云击穿部件的外部结构时，p s／h为

１，否则为 ０。

　　卫星部件的功能失效概率 pd／h可通过试验或卫

星在轨失效故障统计获得。在本文的仿真计算中，通

过预先赋予的方式指定其数值。

6　失效树分析

　　本文利用失效树法分析卫星部件的失效引起的

卫星整个系统失效的概率 PK／H，评估卫星在空间碎

片撞击下的易损性。

　　失效树分析法来源于工业上用于可靠性分析的

故障树法（ＦＴＡ）。它以系统最不希望出现的故障状

态作为分析的目标（顶事件，位于失效树的顶端）；通

过对可能造成系统故障的各种因素进行分析，自上而

下逐层细化，找出能导致这一故障发生的全部因素

（中间事件和底事件），将系统的故障与中间事件和底

事件之间的逻辑关系用逻辑门符号联结起来，形成树

形图，以表示系统与产生原因之间的关系；同时利用

布尔运算和概率论方法计算系统出现故障的概率。

　　在本文中，失效树的顶事件为定义的卫星目标的

各种损伤等级，中间事件则为出现损伤的卫星分系

统／部件，底事件为卫星部件的失效模式 （根据

ＦMＥＡ 分析结果提供）。当已知卫星部件的命中失

效概率 P k／h后，可通过如下公式计算 M／ＯＤ 对卫星

系统的命中失效概率：

PK／H ＝１－∏
n

i＝１

（１－ps／hip d／hi） （６）

　　式中：PK／H———卫星的系统失效概率；p s／hi———

卫星第 i 个部件的结构失效概率；pd／hi———卫星第 i

个部件的功能失效概率。

7　实例分析

　　直径为 １ｃｍ 的空间碎片（采用 ２Ａ１２ 铝球模拟）

正撞击某典型卫星结构目标（见图 ２），撞击点位于目

标正面中心，交会速度 ６ｋｍ／ｓ。

　　计算结果表明空间碎片穿过多层隔热材料和卫

星外壳进入目标内部，产生了碎片云，撞击在承力筒、

中板、输入多工器、太阳翼控制器和推进剂箱等结构

和部件上。图 ５ 为空间碎片及碎片云对卫星结构内

部部件的撞击过程显示结果，褐色射线表示了碎片的

撞击方向和碎片云的扩展方向。

图 ５　空间碎片对卫星结构内部部件的撞击过程显示

Fig．5　The process of space debris impacting satellite components

　　以卫星发生 Ａ 级损伤等级为顶事件，建立失效

树模型，如图 ６ 所示。

图 ６　卫星 Ａ 级损伤失效树

Fig．6　The A-level damage fault tree of satellite

　　图中，ｘ１ 表示多层隔热材料失效，ｘ２ 表示推进

剂箱失效，ｘ３ 表示太阳翼控制器失效，ｘ４ 表示输入

多工器失效。假定上述事件的发生是相互独立的，定

义多层隔热材料的功能失效概率为 ０．３，推进剂箱的

功能失效概率为 ０．２，太阳翼控制器的功能失效概率

为 ０．８，输入多工器的功能失效概率为 ０．８。

　　根据公式（６）可计算得到卫星发生 Ａ 级损伤的

概率为 ０．９７７６。也即是说，在 １ｃｍ 空间碎片的撞击

下，卫星内部多个部件被损伤失效，极有可能导致卫

星姿态失控，引起整星失去控制。
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8　结束语

　　本文提出的易损性分析方法可预测卫星等无人

航天器在遭受厘米／毫米级空间碎片撞击后的系统失

效影响，也可推广应用于载人航天器上，对于航天器

的撞击风险评估和防护结构优化设计有重要意义。

　　但是，在对卫星进行易损性分析时，只考虑了

M／ＯＤ 对卫星的硬损伤，没有分析撞击冲量对电子

元器件等易损部件的影响，同时建立的失效树模型也

较为简单，而真实环境下航天器部件的失效模式和相

互影响关系非常复杂，还需要深入研究。
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