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航天相机主镜热特性研究
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　　摘要　研究了某航天相机的热特性, 计算了该主镜在特定温度载荷下的温度分

布,求解了该主镜的面型变化及达到热平衡的时间; 同时对计算结果进行了分析; 结合

光学设计提出的要求,根据计算结果给出了主镜的温度水平和温度梯度变化范围指标,

并提出了主镜热控设计的初步设想。

关键词　　主镜　温度场　热分析

1　引　　言

　　航天器飞行于大气层之外的茫茫宇宙中,由于宇宙空间缺少了空气的对流,其工作的热环

境主要由太阳、地球和其他天体的热辐射决定,其中由于太阳的热辐射能力最强,其热强度可

达到 1. 35kW öm 2　[1 ] ,所以接受到的太阳辐射的多少成为了航天器热环境的决定因素。在航

天器全寿命的工作过程中,由于太阳和其他天体的遮挡情况不同,航相机的温度变化范围会从

零下二百度到零上数百度。并且由于其工作姿态的不同,指向太阳的部分和处于太阳阴影中的

部分会产生巨大的温度差。航天相机工作在航天器上,航天器环境温度的变化直接影响到相机

工作温度,此外,航天器内的其他仪器和相机内部热源所产生热扰动,都使相机的光学系统产

生变化,从而大大地降低航天相机的光学特性。根据使用要求,航天相机一般要观察星际间的

景物,要求其作用距离较远、分辨力较高,因此相机镜头的通光孔径较大、成像焦距较长,相应

的光学零件的几何尺寸也较大,并且在航天相机设计要求中对相机的体积、重量提出了严格的

限制,这就使航天相机的结构比刚度相对较小,因此由于热的影响而引起的变形相对比较显

著,所以航天相机的热稳定性设计是航天相机设计成败的决定性因素之一,对相机的热响应必

须进行深入的研究,尤其是对相机成像质量影响最大的主镜热特性的研究,更是整机热分析的

基础。本文所论述的正是应用有限元素分析的方法,对完成了光学设计的某新型航天相机主镜

热特性的分析、研究。
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2　某航天相机主镜模型的建立

　　根据设计指标要求,某航天相机的光学系统采用 cassageran 式光学系统,主镜为球面镜,

球面半径为 2000mm ,通光孔径为 530mm。分析该相机的使用特点认为: 在所有的光学零件

中,主镜体积最大、比刚度较小,并且直接影响到相机的成像质量,在使用温度范围内,是对温

度变化最敏感的光学零件,通过对主镜的热响应的深入研究,计算主镜的温度指标,并计算出

主镜的温度变化范围,校核光学系统的离焦、离轴、光学零件的倾斜,可以把主镜的温度特性作

为相机整机的热控指标。为了了解主镜的热特性应用了CAD öCA E 技术,对主镜的温度响应

进行全面的分析。主镜的CAD öCA E 分析全过程在H P 工作站上进行,几何模型、有限元模型

的建立利用 ED S 公司的U n igraph ics软件完成,有限元的分析计算则利用U n igraph ics软件

的 GFEM 模块和 Patran 软件完成。根据上述思想采取以下步骤:

F ig. 1　Sketch of suppo rt ing structu re of a

p rim ary m irro r

1. 建立几何模型:根据实际主镜的设计参数,建

立 1: 1的集合模型; (F ig. 1)

2. 建立有限元模型:在几何模型的基础上,划分

有限元网格。有限元划分时遵循如下原则:

3 为保证主镜面型的拟合计算精度,主镜光学

表面上划分出大量的节点, 该模型节点为径向 10

个,周向 24组,共计 240个节点。

F ig. 2　FEA model

3 主镜与主镜芯轴与主镜之间的胶合材料,只

起到了固定作用,对主镜的热特性影响不大,在有限

元模型中不予考虑。

3 主镜背部与主镜基板的联接螺孔由于直径较
小而忽略,只在螺孔中心处保留一个节点,并把这些

节点作为全约束点进行变形计算。

3 主镜芯轴与主镜压圈材料相同,并且由螺纹

联结,所以认为它们是一个构件,在划分网格时不予

区分。

3 为了便于赋予材料主镜芯轴与主镜的有限元模型分组建立。
有限元模型建立完成 (见 F ig. 2) ,共有节点 1296个;单元 712个。

3. 计算载荷的设定:为计算主镜热特性,设定如下载荷分步计算:

3 稳态温度场热计算: 分别在主镜的边缘或中心为高出基准温度的某一固定温度时,计

算其达到稳态热平衡时的温度分布;

3 稳态温度场热变形: 在主镜芯轴与主镜基板联接的六个螺孔节点上施加全约束,把上

一步骤计算的稳态温度场的结果作为载荷,进行静力学求解得到各个节点的位移值;并分离出

光学表面的节点,利用标准球面拟合法求解RM S值和 PV 值[2 ]。

3 瞬态温度计算: 以基准温度为初始温度,以各个迭代步温度变化为 0. 001℃为收敛条

件,求解达到某个工况下稳定温度的时间。
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4. 材料属性的施加: 查询航空材料手册得到主镜材料熔石英、主镜芯轴的材料铟钢的材

料属性如下:

Table 1　M ater ia l property table

m ateria l

nam e

Θ

10- 6kgömm 3

E

kgömm 2

Λ Κ

W öm·℃

Α

10- 6ö℃

C

J öKG. ℃

ΚöΘõ C

106W öm

fused silica 2. 20 7400 0. 167 0. 00138 0. 55 787 0. 7

4J32 8. 10 14100 0. 25 0. 0139 0. 55 515

　　表中: Θ为密度; E 为弹性模量; Λ为泊松比; Κ为热传导率; Α为线胀系数; C 为比热容; ΚöΘ. C 为导热系数

上述 FEA 模型建立完成后,首先进行自重变形和振动模态分析,根据计算结果比较实际

情况,认为该模型合理、正确,计算结果接近实际情况,可以进行主镜热特性分析。

3　计算结果及其分析

　　为了了解主镜的热特性,进行了如下两类工况的计算:

工况 1. 分别在主镜的外边缘的一圈节点上施加高于基准温度 1℃、2℃、2. 5℃、3℃的固

定温度值,代表主镜边缘温度高出中心温度的情况。

工况 2. 分别在主镜的中心一圈节点上施加高于基准温度 0. 9℃、1℃、1. 1℃、1. 2℃的固

定温度值,代表主镜中心温度搞出边缘温度的情况。

通过对上述工况的计算得到温度分布后,计算变形值并求出主镜面型的RM S值 PV 值得

到如下结果:

1. 无论上述的任意种工况,都有边缘变形大,中心变形小的规律,这就是所谓的温度场中

大口径反射镜的“边缘效应”[3 ]。

2. 当主镜边缘温度高于中心温度时,根据主镜光学设计的要求 (RM S值小于 Κö20=

7. 91nm ; PV 值小于 Κö80= 31. 6nm ) ,该情况的温度容差为 2. 5℃。
Table 2　Outside-h igh ca lcula tion result

temperatu re2

deference

m ax2disp lacem ent

10- 5mm

RM S

nm

PV

nm

1℃ 4. 66 3. 13 16. 23

2℃ 9. 33 6. 05 30. 52

2. 5℃ 11. 66 7. 56 38. 15

3℃ 14. 00 9. 07 45. 78
　　F ig. 3 RM S curve 　　F ig. 4　PV curve

3. 当主镜边缘温度高于中心温度时,根据主镜光学设计的要求;该情况的温度容差 1℃。
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　　F ig. 5　RM S curve　　　F ig. 6　PV curve

Table 3　In side-h igh ca lcula tion result

temperatu re2

deference

m ax2disp lacem ent

10- 5mm

RM S

nm

PV

nm

0. 9℃ 14. 0 6. 62 28. 41

1℃ 15. 5 7. 34 30. 67

1. 1℃ 17. 1 8. 07 33. 73

1. 2℃ 18. 6 8. 80 36. 80

4 在所设定的温度容差范围内 (边缘高 2. 5℃; 中心高 1℃) ,分别在主镜上施加不平衡的

温度载荷,计算出的RM S值、PV 值也在容许的范围内。

5 分别对边缘高 2. 5℃和中心高 1℃的工况进行瞬态分析,得到达到热平衡的时间分别是

8. 1秒、6. 2秒,达到热平衡的收敛条件是:两个迭代步的温度变化小于 0. 001℃。

对上述结果进行分析,可以发现如下规律:

1. 在光学设计容许的范围内,均匀温升对主镜的面型没有影响,由于在光学设计容许的

工作温度范围内,可以认为材料属性是与温度无关的常量,并且该主镜结构对称,所以均匀温

升在主镜的光学表面上得到均匀的变形,不会影响光学参数。

2. RM S值、PV 值与温度差基本呈线形关系。其原因可以认为: 由于主镜的结构对称,材

料匹配,在小范围温度变化的对称载荷作用下,变形量与温度值成正比。

3. 边缘温度高的容差大于中心温度高的容差。其原因在于主镜中心固定在主镜芯轴上,

主镜芯轴成为热传导的另一条途径,并且主镜芯轴的材料的导热率大于主镜材料的十倍,所以

当主镜中心温度时会使主镜芯轴所接触的主镜背部达到热平衡,从而热影响较大,热变形较为

显著,这一结论可以从两种工况达到热平衡的时间来验证,当边缘温度高时达到热平衡的时间

高于中心温度高的时间。

4. 为满足光学设计要求,主镜热控应采取主动的形式,首先在主镜的周边粘贴或涂伏高

导热率的材料使边缘温度均衡; 分别在主镜芯轴和主镜边缘材料上设置传感器和加热器使主

镜的温度差控制在容差范围内。

4　结　束　语

　　主镜是航天相机的核心部件,只有充分认识它的热特性,对其进行详尽的热分析,合理的

采用主镜结构形式和结构参数,并采用响应的热控措施,才能在航天相机达到设计指标的要

求,完成设计任务。
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A Study of the Therma l Respon se of a Pr imary M irror in Spa tia l Cam era

ZHAO Peng,W U Q ing2W en,LU E , W AN G J ia2Q i

(Chang chun Institu te of Op tics F ine M echan ics,

Ch inese A cad em y of S ciences, Chang chun 130022)

Abstract

　　T he therm al respon se of a p rim ary m irro r in spat ia l cam era is studied. T he temperatu re

field is ca lcu la ted , and the defo rm at ion figu re of th is p rim ary m irro r is p ro spected . A cco rd2
ing to op t ica l design requ irem en t , the allow ed temperatu re gradien t range of th is p rim ary

m irro r is a lso given , in the m ean t im e , the calcu la t ing resu lt is sub t ly analyzed in theo ry and

p ract ice . F inally a suggest ion of therm al con tro l m ethod is p rovided as reference .

Key words: T emperatu re field , P rim ary m irro r, T herm al analysis
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