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摘要：目的 为适应卫星综合电子系统“货架产品化”的发展趋势，将传统的以单机级为主体的环境试验分解

到功能模块级。方法 分别建立综合电子单机和模块有限元模型，开展动力学、热力学等仿真分析，以模块

上关键部位能否达到单机试验时的考核量级为判据，获得模块级试验时的输入条件。结果 以随机振动试验

为例，通过有限元分析，某综合电子单机若要达到鉴定级试验（单机输入量级为 14.33g）考核，则功能模

块上的力学输入分别为 x 向 18.06g、y 向 15.07g、z 向 15.54g。以此为基础，在 ACT2000 振动台上开展了环

境模拟试验验证，采集了模块上的最大响应。经分析，力学响应最大误差为 6.31%，满足工程误差小于 10%

的要求。结论 基于综合电子功能模块的环境试验，可以覆盖单机试验时的考核要求，有利于尽早发现产品

缺陷，降低研制成本。 
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Environment Test Method for Satellite Integrated Electronic System 

LI Qing, WEI Xi-feng, YU Jia-jiang 
(Shanghai Institute of Satellite Engineering, Shanghai 201109, China) 

ABSTRACT: Objective To adapt to the “productization” development trend of satellite integrated electronic system and divide 

the traditional instrument-oriented environment test to functional modules. Methods Finite element models on integrated elec-

tronic instrument and module were established to have simulation analyses on dynamics, thermodynamics, etc. Input conditions 

in module test were obtained based on if the key components of function module could achieve the setting standard for instru-

ment-oriented test Results With random vibration test as example, the FEM analysis showed that the mechanical settings of 

each direction should be x 18.06 g\y 15.07 g\z 15.54 g, to meet the equal setting qualification standard as 14.33 g for the instru-

ment-oriented test. Maximal responsibility from function module was collected while carrying out the environment test on 

ACT2000 vibration machine. The maximal mechanical responsibility error was 6.31%, which met the demand for engineering 

error analysis (less than 10%). Conclusion Environmental test based on integrated electronic function module can meet the set-

ting standard for instrument-oriented test. It is easier to find out design defect in an early phase, so to reduce research and de-

velopment cost. 
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卫星综合电子系统是采用计算机网络技术将星

载电子设备互连，实现卫星内部信息共享和综合利

用、功能集成和资源重组优化的信息处理和传输系

统，其功能本质是信息产生、变换处理、信息交换和

传输分发的信息流[1]。卫星综合电子系统集成了平台

大多数电子设备，其功能和性能的多样性和复杂性决
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定了系统具有很高的技术含量。因此，从综合电子技

术发展以来，国内外科研机构和高校在综合电子体系

结构[2]、接口标准[3]、软硬件设计[4-5]、信息安全[6]等

方面开展了大量的研究工作，研究成果也在多个卫星

型号上获得了不同程度的应用（例如美国“ST-5”、

英国“SNAP-1”卫星，我国清华大学“NS-1”、哈尔

滨工业大学“TS-1”、神舟七号飞船发射的伴飞小卫

星等）。在环境与可靠性试验方面，目前的研究较为

欠缺，还未能形成可指导综合电子开展合理、有效和

充分的环境与可靠性试验的相关标准或规范。随着综

合电子技术的发展，未来综合电子硬件模块化、接口

标准化、软件构件化的程度会越来越高[7]，传统针对

卫星单机的试验方法显然已经无法适应综合电子产

品化的需求。 

鉴于此，文中针对综合电子产品的特点及发展趋

势，将传统单机级的环境试验项目进行了分解，提出

了基于综合电子功能模块的试验方法和试验流程。同

时，对试验条件的设计方法进行了研究。以随机振动

试验为例，建立了某综合电子单机有限元模型。通过

动力学仿真，以单机内关键部位的响应为判据，将单

机试验的力学条件输入等效到功能模块上。 

1  卫星综合电子系统产品特点分析 

卫星综合电子系统采用分层模块化开放式体系

结构如图 1 所示。以基本型功能模块为基础，根据不

同卫星型号的需求，选用不同功能、种类的硬件模块

衍生出各类单机。如卫星管理单元、扩展单元等，并

以外总线（1553B、CAN、RS422 等）作为综合电子

基本型对外扩展的标准接口。同时配置相应的标准通

信协议，使得各元素有机地组织在一起，从而获得整

个系统的通用性、灵活性和可扩展性。 

 

 
 

图 1  卫星综合电子体系结构 
 
由于综合电子系统的基本组成是功能模块，传统

的以单机为试验考核主体的模式已经无法适应卫星

综合电子系统的发展。主要表现在以下几个方面。 

1）由于功能模块没有经历环境与可靠性试验的

考核，只能作为产品交接给系统集成单位（卫星总体）

进行后续的测试与试验。若在后续测试过程中出现质

量问题，易导致责任不明确，质量管理界面不清晰。 

2）若在系统级进行环境与可靠性试验的考核，

一旦某个模块或者接口出现不匹配等故障现象，易导

致系统试验和测试周期被拉长。且各模块由于技术实

现难度、元器件配套、生产加工周期等因素影响，产

品生产周期无法统一，会给综合电子系统的研制进度

带来极大的影响。 

3）综合电子系统具备快速集成、测试的优势，

必须体现“即插即用”的技术特点[8]，将所有的环境

与可靠性试验都集中在系统级开展试验，会导致该特

点无法凸现。一旦卫星进入测试、试验或者靶场发射

阶段，某个模块出现故障需要更换，必须确保系统更

换模块后能直接用于发射试验。 

综上所述，对于卫星综合电子系统而言，宜以功
能模块为主体开展环境与可靠性试验，这样各功能模
块的地面备份就与传统单机一样具有了可替换性。同
时，也提高了综合电子系统的可维修性。 

2  环境试验 

2.1  试验方案 

采用功能模块开展环境与可靠性试验的最终目

的是快速激发产品的潜在缺陷，暴露产品设计的薄弱

环节。试验所在的层次越低，则越能缩短研制周期，

节省研制经费。表 1 列出了存在缺陷的元器件在不同

装配等级进行缺陷分析与修正所需的费用[9]，可以看

出，对于航天产品，在整机级开展试验发现缺陷所需

的费用约是器件级试验的 20 倍，是印制板级（模块

级）试验的 4 倍。 

为此，根据综合电子系统的试验准则，将目前指

导我国航天产品试验的主要依据性标准（GJB 1027A

—2005）中规定的试验项目进行了分解，如图 2 所示。 
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      表 1 不同装配等级试验发现缺陷所需费用     元 

 元器件级 印制板级 整机级 现场使用级

民用 2 5 5 50 

工业用 4 25 45 215 

军用 7 50 120 1000 

空间用 15 75 300 2000 

 

 
 

图 2  卫星综合电子系统环境与可靠性试验方案 
 

其中，元器件级主要是进行补充筛选，即对筛选过程

中出现的不合格器件进行分析，排除批次性质量问

题；模块级是该试验方案的重点，必须经历力、热、

电等环境应力的考核，通过后方可作为“货架产品”

备选；单机试验的目的主要是对模块间的兼容性进行

考核，同时对集成后单机的性能进行验收，试验量级

较模块级低。 

2.2  试验流程 

在上述试验方案的基础上，试验流程设计主要根 

据卫星在运输、发射和在轨运行过程中经历的环境特

点，安排试验项目的先后顺序，并充分考虑试验的可

操作性和流程优化。综合电子系统环境与可靠性试验

流程如图 3 所示，试验按照产品层次逐级开展，进入

下一层次试验的判据为：元器件——不合格品率在允

许范围内；模块——通过验收级试验考核。 

3  环境试验条件设计 

3.1  方法 

卫星寿命周期内经历的环境较为复杂，制定合理

的环境试验条件需要有效的环境预示方法。目前，通

过空间环境载荷的探测，力、温度等传感器的遥测，

星箭耦合分析等已经可以较为准确地给出星上关键

位置的响应情况[10]。对于综合电子而言，单机内部模

块上的响应往往较难监测，而且航天器结构、材料、

单机布局的不确定性也为综合电子模块试验条件的

制定带来了困难。 

以随机振动试验为例，综合电子模块上的振动响

应可认为是从单机安装面传递到模块上，因此可用振

动传递率表达这种传递特性。随机振动响应和激励的

自相关函数为： 
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图 3  卫星综合电子系统环境与可靠性试验流程 
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利用  1 21 2e e e 1ii i        ，将式(3)改写为： 

令 1 2      ，则式(3)中的第三个积分项为： 
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由于式(3)中的第 1 个和第 2 个积分项分别是复频响 

函数 H(ω)和 H(－ω)，且两函数共轭，则式(3)可表达为： 

     2
y xS H S                     (6) 

式中：H(ω)为随机振动传递率；Sy(ω)为响应功

率谱密度；Sx(ω)为激励功率谱密度。 

由于在工程实践中，大多数系统都是连续的多自 

由度系统，要直接获得如式(3)所示的系统振动传递特

性比较困难，具体到综合电子系统，即无法根据单机

安装面处的响应推算模块固定位置处的响应。为此，

可利用数值仿真技术，通过单机和模块环境应力在特

征点响应的比对，将单机环境试验条件转化为模块环

境试验的条件，具体等效方法如图 4 所示。综合电子

单机和模块分别进行动力学仿真，其中，单机级仿真

的输入条件来源于上文介绍的地面力学环境试验或

飞行遥测数据。其仿真结果可作为模块级仿真的参

考，通过不断调整模块级仿真的输入，使得关键部位

的响应尽量一致，以避免过试验或欠试验。需要说明

的是，在单机级仿真的时候应进行有限元模型修正，

尽可能提高数值仿真的精度。 

 

 
 

图 4  卫星综合电子模块级试验条件设计方法 

 

3.2  应用案例 

下面以 13 个功能模块组成的综合电子单机为

例，在 UG NX 系统中分别建立单机和模块的受力分

析模型。利用文中方法，仿真给出模块级随机振动的

试验条件，并开展试验验证。 

综合电子单机结构如图 5 所示，单机外型尺寸为

302 mm×282 mm×200 mm，单机机壳和模块框架材料

采用铝合金，弹性模量为 71 GPa，泊松比为 0.33，

密度为 2700 kg/m3。印制板厚度为 2 mm，材料为 FR4，

弹性模量为 22 GPa，泊松比为 0.28。 

在动力学分析前，需进行模态分析。如图 6 所示，

建立该单机有限元模型，共 112726 个单元，其中结

构壳体采用二阶四面体单元，印制板划分为四边形壳

单元。印制板上大质量元器件作为集中质量点施加到

印制板有限元网格上，螺钉用梁杆单元近似代替。模

态分析时，固定单机底面，不施加任何载荷，分析结

果如图 7 所示。单机的一阶基频在 300 Hz 左右，振

型表现为垂直于模块方向的振动，且对比 x、y、z 三

个方向的位移响应情况，发现响应最大的位置在模块

的中心区域。 
 

 
 

图 5  某综合电子单机结构 
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图 6  综合电子单机有限元模型 

 

 
 

图 7  综合电子单机一阶模态振型 

 
在单机级随机振动仿真时，根据单机在卫星上的

实际安装情况，选择单机底部 8 个凸耳位置为振动激

励点，选择响应最大的模块中心位置为振动监测

点 [11]，定义约束、激励载荷（功率谱密度曲线如图

8 所示，总均方根加速度为 14.33g）、阻尼系数等边

界条件。分析结果如图 9 所示，在 x 向振动时，模块 

中心位置的响应最大，且在一阶基频处，其最大加速

度功率谱密度为 46.03 g2/Hz，总均方根加速度为

45.14g。 
 

 
 

图 8  综合电子单机随机振动输入条件（grms=14.33g） 
 

 
 

图 9  单机随机振动仿真获得的模块中心位置处 

的响应曲线（grms=45.14g） 
 
在随机振动中，通常使用总均方根加速度表征试

验的量级，因此模块级试验必须使模块中心位置达到 

单机级试验时相同量级的考核。根据模块振动试验的

装夹状态，选择模块框架底面为振动激励点，选择模

块刚度较弱部位，即模块中心位置为振动监测点，模

块框架底面固定，水平放置在振动台上，具体约束如

图 10 所示。 

 

 

 
图 10  综合电子模块级 x 向随机振动仿真约束条件 
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这里首先使用单机级随机振动的输入条件，即

14.33g，仿真获得模块中心位置处的响应曲线，如图

11 所示，最大加速度功率谱密度为 18.89 g2/Hz，总

均方根加速度为 35.49g。可见，在相同的力学输入条

件下，单机状态的响应比模块状态的响应大。随后，

逐步提高模块随机振动的输入量级，当输入的总均方

根加速度达到 18.06g 时，可以覆盖模块在单机级试

验时的响应，该量级即为模块试验时的输入条件。 

采用相同的方式，进一步模拟出 y 向和 z 向振动

时，综合电子模块级试验的输入条件分别为 15.07g、

15.54g。以此为基础，在 ACT2000 电磁振动台上进

行了随机振动试验验证，如图 12 所示。采集模块上

相应位置处的最大响应，见表 2。经分析，力学响应

最大误差为 6.31%，满足工程误差小于 10%的要求。 
 

 
 

图 11  模块随机振动仿真获得的模块中心位置处 

的响应曲线（grms=35.49g） 

 

 
 

图 12  综合电子产品力学振动试验 
 

表 2  综合电子模块随机振动试验响应分析 

力学响应/grms 
振动试验方向 力学输入/grms 

仿真值 试验值

相对误

差/%

x 向 18.06 45.14 42.46 6.31 

y 向 15.07 7.04 6.67 5.48 

z 向 15.54 7.82 7.4 5.63 

4  结语 

美国等航天发达国家的大量工程实践和经验教
训表明，在环境试验中，将故障缺陷尽可能暴露在低
装配量级，不仅能明显降低研制成本，缩短研制周期，
而且能尽快准确定位故障位置和故障模式，所以应高
度重视低装配量级产品的试验。当前，模块化设计已
成为卫星设计技术的发展趋势。文中针对卫星综合电
子系统的产品特点，提出了以模块试验替代单机试验
的试验方案和试验条件设计方法。通过建立综合电子
单机和模块有限元模型，开展动力学分析，并以模块
上关键部位能否达到单机试验时的考核量级为判据，
获得模块级试验的输入条件。经物理试验验证，误差
可满足小于 10%的工程误差要求。由于该方法是基于
数值分析技术，单机及模块有限元模型在建立过程中
是基于相同的假设，即模型简化、边界条件设置、载
荷施加等在两者的建模过程中均保持一致，并且还利
用了单机试验结果对有限元模型进行修正，缩小了仿
真分析误差，因此该方法具有一定的普适性，可适用
于不同结构的模块及其组成的单机。后续还将重点研
究综合电子产品有限元模型修正及优化方法，进一步
提高该方法的准确性。 
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