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摘　 要：针对空间光学载荷的锁紧释放需求，提出了一种基于形状记忆合金（ ｓｈａｐｅ ｍｅｍｏｒｙ ａｌｌｏｙ，
ＳＭＡ）丝驱动的锁紧释放机构，该机构采用滚柱对锁紧力进行多级传递，能够承载较大的锁紧力，通过

ＳＭＡ 丝产生较小的驱动力即可触发解锁。 为了验证该锁紧机构设计方案的可行性，开发了机构原型

样机并进行了地面锁紧解锁试验及高温环境试验。 试验结果表明，该锁紧机构可承载 １５ ｋＮ 的锁紧

力，在４～６ Ａ的解锁电流下可实现快速解锁，对应解锁释放时间为 １．５３～０．６１ ｓ，另外，机构在低于７９ ℃
的环境温度下能够保持锁紧状态而不发生误解锁。 基于设计及地面试验结果，该机构具有承载力大、
冲击小、无污染、可重复使用等优点，可广泛应用于空间光学载荷锁紧领域。
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　 　 卫星上搭载的传统机构的运动部件多采用火工

品锁紧。 火工品技术成熟、可靠性高，但存在解锁冲

击大、不可重复使用、多余物污染等问题［１］，因此，
具有低冲击、高洁净度要求的光学载荷不宜用火工

品锁紧。 鉴于火工品的上述不足之处，非火工品锁

紧机构近几十年来在航空航天领域得到了快速发

展，主要驱动方式包含形状记忆合金驱动、热丝熔断

驱动、热刀切割驱动、电磁驱动等［２⁃８］，其中形状记

忆合金驱动器因响应快、无污染、可重复使用的特点

被广泛应用。
ＳＭＡ 具有良好的形状记忆效应，低温下呈马氏

体相，在外力作用下会发生塑性变形并保持，当
ＳＭＡ 通电加热到奥氏体相变转换温度时，能够快速

恢复到塑性变形前的初始形状并产生较大的恢复

力，因此，ＳＭＡ 被广泛用于锁紧装置的解锁触发执

行器中［９⁃１０］。 基于 ＳＭＡ 开发的锁紧释放装置具有

结构紧凑、质量轻、可重复使用等优点，目前国内外

已研制出多种基于 ＳＭＡ 技术的锁紧装置。 文献

［１１］提出了一种基于自锁原理的记忆合金锁紧机

构，锁紧力通过单路径传递，可承载 １．７ ｋＮ 锁紧力；
文献［１２］中提到的锁紧装置利用 ＳＭＡ 丝驱动锁紧

钩转动，通过杠杆原理放大锁紧钩作动位移后，分离

部件脱离锁紧钩约束并释放，该锁紧装置可承载

１．０ ｋＮ锁紧力；文献［１３］介绍了一种分瓣螺母锁紧

机构，通过 ＳＭＡ 丝触发相应装置使分瓣螺母分离完

成解锁动作，该锁紧机构的结构相对复杂，存在一定

的可靠性风险；文献［１４］介绍了 Ｔｒｉｇｇｙ 系列缺口螺

栓压紧释放装置，通过 ＳＭＡ 结构受热伸长驱动开槽

螺栓在缺口处断开从而实现分析，承载能力为 １．３ ～
５７．０ ｋＮ，分离时间小于 ２００ ｓ；文献［１５］描述的锁紧

释放机构利用滚球对锁紧力进行多级传递，有效减

小了机构释放所需的驱动力，考虑滚球之间为点接

触受力状态，滚球选用了高强度 ＳｉＣ 材料，研制成本

高、加工难度大；文献 ［１６］ 提到的分离装置通过

ＳＭＡ 弹簧通电收缩驱动薄壁结构变形的方式解除

对分离部件的约束，进而实现分离部件释放功能，该
装置可承载 ２． ５ ｋＮ 锁紧力，所需解锁时间长达

８７ ｓ。
针对空间光学载荷运动部件在轨解锁时的低冲

击、高洁净度需求，本文设计了一种基于记忆合金丝



第 ５ 期 张锦龙，等：一种用于空间光学载荷的可重复使用锁紧释放机构

驱动的锁紧释放机构，解决了传统火工品锁紧器存

在的解锁冲击大、不可重复使用、多余物污染等问

题，另外，相比现有的非火工品锁紧器，该锁紧释放

机构利用多级滚柱对锁紧力进行传递，同时采用高

温油淬热处理工艺提升主要受力构件的结构强度，
具有可承载锁紧力大、所需解锁驱动力小、结构紧

凑、解锁时间短等优点，可作为一种适用于空间光学

载荷锁紧领域的新型锁紧机构。

１　 结构方案及工作原理

本文提出的锁紧释放机构（见图 １）由锁紧螺帽

（以红色线条表示）、承力环、承压滚柱（以蓝色线条

表示）、锁紧保持弹簧、ＳＭＡ 驱动丝、绝缘滑销（以粉

色线条表示）、释放柱（以绿色线条表示）等构件组

成。 当机构处于锁紧状态时，一级承压滚柱镶嵌在

锁紧螺帽的周向矩形斜切孔中，施加在锁紧螺帽的

向上锁紧力按照“锁紧螺帽→一级承压滚柱→二级

承压滚柱→三级承压滚柱→释放柱”传力路径传

递，各级承压滚柱之间相互挤压且不发生相对滑动，
分离结构件被锁紧；当需要解锁时，对 ＳＭＡ 驱动丝

通电加热，ＳＭＡ 驱动丝达到一定温度后收缩并驱动

释放柱向下滑动，解除对三级承压滚柱的径向位移

约束，锁紧螺帽及各级承压滚柱在预紧力及分离弹

簧［１７］（压缩状态）的作用下按照图 １ｂ）所示方向运

动，分离结构件释放。

１．锁紧螺帽；２．安装法兰；３．一级承力环；４．一级承压滚柱；５．二级承压滚柱；６．滚柱限位环；７．二级承力环；８．三级承压滚柱；９．锁紧保持弹簧；
１０．ＳＭＡ 驱动丝；１１．绝缘滑轮；１２．外壳；１３．滑轮支撑筒；１４．绝缘滑销；１５．释放柱；１６．ＳＭＡ 丝固定块；１７．绝缘套筒

图 １　 锁紧释放机构组成及原理示意

　 　 为了保证机构满足承载能力高、结构紧凑、锁紧

解锁可靠、锁紧复位操作简单等工程需求，结构设计

中采取的措施有：

１） 为提升机构的承载能力，采用承压滚柱传递

锁紧力，另外，锁紧螺帽、各级承力环及承压滚柱采

用 ９Ｃｒ１８ 不锈钢材料并进行高温油淬热处理，屈服

·９７９·
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强度高达 １ ８００ ＭＰａ，具有相对滑动关系的表面涂

覆 ＭｏＳ２ 固体润滑膜；
２） 为在有限的空间中安装足够长的 ＳＭＡ 驱动

丝以实现足够的恢复位移来完成解锁动作，ＳＭＡ 驱

动丝在机构中呈“Ｗ”型布置，同时，采用主备 ２ 路

ＳＭＡ 驱动丝提升解锁可靠性，任一路通电即可实现

解锁。
３） 在卫星发射阶段，为避免释放柱受振动冲击

向下滑动而引发机构误解锁，采用锁紧保持弹簧

（压缩状态）对释放柱施加锁紧保持力。
４） 外壳底部中心开设用于锁紧复位的螺纹孔，

解锁后首先恢复锁紧螺帽至锁紧位置，将简易的螺

杆工装从外壳底部的中心螺纹孔拧入并向上顶起绝

缘滑销，使 ＳＭＡ 丝发生塑性变形并伸长至锁紧状态

下长度，释放柱与各级承压滚柱在锁紧保持弹簧的

作用力下完成锁紧复位，锁紧复位操作简单。

２　 主要参数设计及分析

２．１　 锁紧状态下受力分析

机构在锁紧状态下的受力分析模型如图 ２ 所

示。 图 ２ 中： Ｆ０ 为锁紧力，取 １５ ｋＮ；ＦＮ１，ｆ１ 为锁紧

螺帽作用到一级承压滚柱的正压力及摩擦力；Ｆ′Ｎ１，
ｆ′１ 分别为一级承力环施加到一级承压滚柱的正压

力、摩擦力；ＦＮ２，ｆ２ 分别为一级承力环施加到二级承

压滚柱的正压力、摩擦力；ＦＮ３，ｆ３ 分别为二级承力环

施加到三级承压滚柱的正压力、摩擦力；ＦＮｉｊ，ｆｉｊ 分别

表示 ｉ 级承压滚柱施加到 ｊ 级承压滚柱的正压力及

摩擦力；Ｆ′Ｎ３ 为释放柱施加到三级承压滚柱的正压

力； α 为锁紧螺帽周向矩形斜切孔斜面与水平面夹

角，取 ３０°；θ１ 为一级承压滚柱与二级承压滚柱中心

线与水平面夹角，取 ４３°；θ２ 为二级承压滚柱与三级

承压滚柱中心线与水平面夹角，取 ６０°；μ 为各接触

面之间摩擦因数，统一取０．１５。 其中，ｆｉ ＝ ＦＮｉ·μ，ｆ′ｉ ＝
Ｆ′Ｎｉ·μ，ｆｉｊ ＝ ＦＮｉｊ·μ。

图 ２　 锁紧状态受力分析

根据受力分析模型建立机构在锁紧状态下的力

学平衡方程，解算得到各构件之间的接触正压力，如
（１） ～ （７） 式所示。

ＦＮ１ ＝
Ｆ０

ｎ·（ｃｏｓα ＋ μ·ｓｉｎα）
＝ ２ ６５６ Ｎ （１）

Ｆ′Ｎ１ ＝
Ｆ０·ｃｏｓ（θ１ － α）·（１ ＋ μ２）

ｎ·（ｃｏｓα ＋ μ·ｓｉｎα）·［（１ － μ２）·ｃｏｓθ１ ＋ ２·μ·ｓｉｎθ１］
＝ ２ ８７８ Ｎ （２）

ＦＮ２ ＝
Ｆ０·（１ ＋ μ２）·（ｔａｎθ１ ＋ ｔａｎθ２）·［（１ － μ２）·ｔａｎα － ２·μ］

ｎ·（１ ＋ μ·ｔａｎα）·（１ － μ２ ＋ ２·μ·ｔａｎθ１）·［（１ － μ２）·ｔａｎθ２ ＋ ２·μ］
＝ ６６１ Ｎ （３）

ＦＮ３ ＝
Ｆ０·（ｔａｎθ２ ＋ μ）·［（１ － μ２）·ｔａｎα － ２·μ］·［（１ － μ２）·ｔａｎθ１ － ２·μ］
ｎ·（１ ＋ μ·ｔａｎα）·［１ － μ２ ＋ ２·μ·ｔａｎθ１］·［（１ － μ２）·ｔａｎθ２ ＋ ２·μ］

＝ ２７９ Ｎ （４）

ＦＮ１２ ＝
Ｆ０·［（１ － μ２）·ｔａｎα － ２·μ］

ｎ·（１ ＋ μ·ｔａｎα）·［（１ － μ２）·ｃｏｓθ１ ＋ ２·μ·ｓｉｎθ１］
＝ ６６１ Ｎ （５）

ＦＮ２３ ＝
Ｆ０·［（１ － μ２）·ｔａｎα － ２·μ］·［（１ － μ２）·ｔａｎθ１ － ２·μ］

ｎ·（１ ＋ μ·ｔａｎα）·（１ － μ２ ＋ ２·μ·ｔａｎθ１）·［（１ － μ２）·ｓｉｎθ２ ＋ ２·μ·ｃｏｓθ２］
＝ ２９６ Ｎ （６）

·０８９·
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Ｆ′Ｎ３ ＝
Ｆ０·［（１ － μ２）·ｔａｎα － ２·μ］·［（１ － μ２）·ｔａｎθ１ － ２·μ］·（１ － μ２ － ２·μ·ｔａｎθ２）

ｎ·（１ ＋ μ·ｔａｎα）·（１ － μ２ ＋ ２·μ·ｔａｎθ１）·［（１ － μ２）·ｔａｎθ２ ＋ ２·μ］
＝ ６７ Ｎ

（７）

式中， ｎ ＝ ６，为承压滚柱沿机构中心轴线周向分布

组数。
从上述计算结果可知：Ｆ０ ＝ １５ ｋＮ 的锁紧力经

过多级滚柱传递后，释放柱施加到三级承压滚柱的

正压力 Ｆ′Ｎ３ 仅有 ６７ Ｎ，极大程度上减小了对解锁驱

动力的需求。
实际工程应用中，受零件加工公差、装配误差等

工程因素限制，６ 组滚柱难以严格沿周向均匀布置，
进而导致每组滚柱的实际受力与理论分析结果会存

在一定的偏差，但通过控制加工公差可保证两者的

偏差相对较小，且 ６ 组滚柱综合作用于锁紧螺帽的

合力与锁紧力大小相同、方向相反，因此，所需解锁

驱动力的理论分析值与工程实际值基本一致，基于

上述理论分析得到的锁紧机构相关参数设计结果

可信。
２．２　 锁紧保持弹簧及 ＳＭＡ 丝参数设计分析

机构采用锁紧保持弹簧对释放柱施加锁紧保持

力，使其能够适应卫星发射阶段的振动环境而不发

生误解锁，另外，在地面解锁测试后，锁紧保持弹簧

可为释放柱及承压滚柱提供锁紧复位所需的恢

复力。
锁紧保持弹簧采用弹簧钢材料，剪切弹性模量

ＧＳ ＝ ７９ ３００ ＭＰａ，弹簧丝径 ｄＳ ＝ ２．０ ｍｍ，自然长度

ｌＳ０ ＝ ３０ ｍｍ，有效圈数 ＮＳ ＝ ３，中径 ＤＳｍ ＝ ２２ ｍｍ，弹簧

刚度可近似表示为（８）式。

ＫＳ ＝
ＧＳ·ｄ４

Ｓ

８·ＮＳ·Ｄ３
Ｓｍ

＝ ５．０ Ｎ ／ ｍｍ （８）

　 　 锁紧保持弹簧在锁紧状态下的初始压缩变形量

为 ５．０ ｍｍ，施加到释放柱初始锁紧保持力 ／最小锁

紧复位恢复力为 ２５ Ｎ，释放柱（质量为 ０．０１２ ４ ｋｇ）
可承受高达 ２０２ｇ 的冲击加速度而不会发生滑动，远
大于卫星发射段产生的振动加速度量级［１８］，因此，
该机构能够在卫星发射阶段可靠锁紧，不会发生误

解锁动作。
在轨解锁时，ＳＭＡ 丝需通电加热收缩驱动释放

柱下滑 ２．７ ｍｍ 完成解锁释放动作，此时锁紧保持弹

簧的长度为 ｌ′Ｓ ＝ ２２．３ ｍｍ。 释放柱下滑过程需克服

三级承压滚柱施加的摩擦力及锁紧保持弹簧施加的

锁紧保持力，为保证顺利解锁，ＳＭＡ 丝产生的长度

收缩量 ΔｌＳＭＡ 及驱动力 ＦＳＭＡ 应分别满足（９） ～ （１０）
式要求

　 　 　 　 　 　 ΔｌＳＭＡ ≥ ２．７ ｍｍ （９）
ＦＳＭＡ ≥ Ｆ′Ｎ３·μ·ｎ ＋ ＫＳ·（ ｌＳ０ － ｌ′Ｓ） ＝ ９８．８ Ｎ （１０）
　 　 ＳＭＡ 驱动丝采用 ＮｉＴｉ 记忆合金，可恢复应变为

０．０６，恢复应力为 ４００ ＭＰａ［１０］，ＳＭＡ 丝直径设计为

０．６ ｍｍ，在机构有限空间中采用“Ｗ” 型布局方式增

加有效长度，有效长度为 ９５ ｍｍ，单路 ＳＭＡ 丝长度

收缩量 ΔｌＳＭＡ ＝ ５．７ ｍｍ、 可提供驱动力 ＦＳＭＡ ＝
２２６．２ Ｎ，对应安全系数分别为 ２．３９，２．２７，满足解锁

要求。
２．３　 解锁时间分析计算

空间环境中，ＳＭＡ 驱动丝通电加热过程中的主

要散热方式为热辐射，ＳＭＡ 驱动丝温度 Ｔ 与供电时

间 ｔ 之间的关系可通过热传递方程（１１）式描述［１９］。
ｄＴ
ｄｔ

＝
Ｉ２·Ｒ ／ ｌ － πｄεσ（Ｔ４ － Ｔ４

ｓｕｒ）
ρｃ（πｄ２ ／ ４）

（１１）

式中： Ｉ 为解锁电流；Ｔ 为 ＳＭＡ 驱动丝温度，当达到

ＳＭＡ 驱动丝相位转变温度（８１ ℃） 时可实现解锁；
Ｔｓｕｒ 为环境温度（２５ ℃）；Ｒ 为单路 ＳＭＡ 驱动丝电阻

（０．９３ Ω）；ｌ 为单路 ＳＭＡ 驱动丝总长度（１９８ ｍｍ）；
ε 为ＳＭＡ 丝热辐射系数（０．６５）；σ 为斯蒂芬 － 玻尔

兹曼常数（５．６７ × １０ －６ Ｗ／ （ｍ２·Ｋ４））；ρ为 ＳＭＡ驱动

丝的密度 （６．５ ｇ ／ ｃｍ３）； ｃ 为 ＳＭＡ 驱动丝的比热容

（５００ Ｊ ／ （ｋｇ·Ｋ））；ｄ 为 ＳＭＡ 驱动丝直径（０．６ ｍｍ）。
采用四阶 Ｒｕｎｇｅ⁃Ｋｕｔｔａ 法对（１１）式所述常微分

方程进行数值计算，得到不同解锁电流下 ＳＭＡ 驱动

丝温度随加电时间的变化曲线如图 ３ 所示，机构对

应 ４，５，６ Ａ 解锁电流所需的解锁时间分别为 １．１５，
０．５７，０．３６ ｓ。

图 ３　 ＳＭＡ 丝温度与通电时间关系

·１８９·
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２．４　 结构强度校核

为了校核机构的承载能力及结构强度，建立了

机构（锁紧状态）的力学有限元模型并进行了仿真

分析（见图 ４）。 约束安装法兰盘上表面的 ６ 个自由

度，在锁紧螺帽中心螺纹孔施加 １５ ０００ Ｎ 向上锁紧

力，分析得到机构产生的最大位移为 ０．１５８ ｍｍ，发
生在锁紧螺帽中心螺孔位置处；机构一级承压滚柱

所受应力最大，发生在一级承压滚柱与一级承力环

接触线且靠近一级承压滚柱端面位置处，最大应力

为 １ １２０．６ ＭＰａ，小于承压滚柱（采用高温油淬热处

理工艺）的屈服强度 １ ８００ ＭＰａ，强度安全系数为

１．６，机构能够承载 １５ ０００ Ｎ 的预期锁紧力而不发生

破坏。

图 ４　 有限元模型及分析结果

３　 地面验证

根据前述设计方案，完成了锁紧释放机构原型

样机的生产装配，如图 ５ 所示，最终装配后样机尺寸

为Φ５７ ｍｍ×６７ ｍｍ，质量为 ３８６ ｇ。 为了验证机构的

功能及性能，基于原型样机开展了常温常压下锁紧

释放试验及高温环境试验。

图 ５　 机构原型样机

·２８９·
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３．１　 锁紧解锁试验

常温常压下锁紧释放试验装置及试验结果如图

６ 所示，采用力矩扳手将样机与测试工装锁紧，拧紧

力矩为 ２６．５ Ｎｍ（对应 １５ ０００ Ｎ 锁紧力），利用直流

电源给 ＳＭＡ 驱动丝分别提供 ４，５，６ Ａ 解锁电流，采
用高帧频相机拍摄记录解锁过程并测试解锁时间。
机构在上述 ３ 种解锁电流下均成功解锁，对应解锁

时间测试结果见表 １。 由于试验过程中存在空气对

流换热，且 ＳＭＡ 驱动丝达到相变温度后的收缩变形

过程需要一定的时间，实测解锁时间略大于理论分

析值。

图 ６　 锁紧释放试验

表 １　 解锁时间测试结果与分析值对比

解锁电流 ／ Ａ
解锁时间（测试值） ／ ｓ

测试次序 测试结果

解锁时间

（分析值） ／ ｓ

４
第 １ 次

第 ２ 次

１．４８
１．５３

１．１５

５
第 １ 次

第 ２ 次

０．９２
０．８７

０．５７

６
第 １ 次

第 ２ 次

０．６１
０．６４

０．３６

３．２　 高温环境试验

高温环境试验主要测试机构能够适应的最高工

作温度。 机构（锁紧态）置于恒温试验温箱中，首先

将温箱温度从室温升至 ６５ ℃并保持 ４．０ ｈ，然后按

照 ０．５ ℃ ／ ｍｉｎ 的速率升温，每升温 ２ ℃后持续保持

１５ ｍｉｎ，以保证机构内部 ＳＭＡ 驱动丝的温度与温箱

内部环境温度基本一致，样机锁紧状态随温箱内部

环境温度的变化情况见图 ７，试验期间通过温箱窗

口观察产品锁紧状态，在温箱从 ８１ ℃升至 ８３ ℃的

过程中，机构在没有外部供电的情况下自发解锁，解
锁后的实物状态见图 ８。 考虑试验过程中机构 ＳＭＡ
驱动丝实际温度与温箱内部环境温度可能存在偏

差，机构的最高工作温度应不超过 ７９ ℃，以避免发

生误解锁。

图 ７　 机构锁紧状态与环境温度变化关系

图 ８　 高温环境试验后样机状态

４　 结　 论

针对星载光学载荷锁紧应用需求，提出了一种

基于形状记忆合金驱动的锁紧释放机构，通过设计、
生产及试验对机构的性能进行了分析验证，结果

表明：
１） 机构采用多级滚柱对锁紧力传递，在 １５ ｋＮ

的锁紧力下能够保证可靠锁紧，强度安全系数为

１．６，ＳＭＡ 驱动丝通电后产生较小的驱动力即可触发

解锁，恢复位移及解锁驱动力安全系数分别为 ２．３９，
２．２７；

２） 该机构包络尺寸为 Φ５７ ｍｍ×６７ ｍｍ，质量为

３８６ ｇ，具有结构紧凑、质量轻特点；
３） 机构在承载 １５ ｋＮ 锁紧力的情况下能够快

速可靠解锁，解锁时间随解锁电流增大而减小，４ ～
６ Ａ解锁电流对应的解锁时间为 １．５３ ～ ０．６１ ｓ，机构

解锁后，借助简易的螺杆工装即可实现二次锁紧，锁
紧复位操作简单；

４） 为了防止高温引起机构误解锁，该锁紧释放

机构工作温度不应超过 ７９ ℃。 实际工程中，星载设

备在轨工作温度完全可以通过热控手段控制在 ５０
℃以内［２０］，此机构工作温度能够满足工程应用

需求。

·３８９·
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综合以上分析及试验结果，本文提出的锁紧释

放机构可适用于星载光学载荷运动组件的锁紧领

域，具有良好的工程应用前景。 鉴于航天器机构对

锁紧释放装置的高可靠要求，后续将针对该锁紧锁

紧释放机构开展热真空解锁试验、力学振动及寿命

试验，进一步验证其可靠性。
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