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　　摘要　阐述了运用CAD öCA EöCA T 现代技术手段进行空间遥感相机热设计的技

术路线,探讨了某空间遥感相机热光学性能、热控指标、空间环境下的热响应及热设计

等技术问题。

关键词　　CAD　CA E　CA T　空间遥感相机　热光学　热设计

1　引　　言

　　为了保证空间遥感相机在空间环境条件下正常工作,并满足高分辨力技术指标,相机结构

及光学元件必须具有足够的尺寸稳定性,以确保光学系统各光学元件间的相对位置偏差在许

用范围之内。因此,相机结构设计时应考虑各种因素避免或尽量降低相机在空间工作状态下光

学元件由于结构件的变形和光学元件的自身变形对相机成像质量的影响。影响相机结构稳定

性的因素,一方面,来自空间环境的扰动,如机械振动,温度波动等;另一方面,由于相机结构材

料、加工和装配时残留的内应力释放所导致的尺寸变化。其中对相机结构尺寸稳定性影响最大

的是空间环境温度波动,它直接影响相机造成光学元件相对位置的漂移及光学成像镜面畸变。

为此,在相机结构设计时,不仅要考虑结构的合理布局,各构件材料的线膨胀系数相匹配,而且

还要考虑采取相应的热控措施,以使相机内部温度分布均匀及减小温度的波动。

热设计过程实际上是对相机系统进行光、机、热综合信息处理,实现分析—设计—测试多

次迭代、逐步逼近优化的过程。运用CAD 技术不仅可以获得空间详查相机的几何、外观与构

件间的拓扑信息,而且可以获取有关的物理属性信息; 运用CA E 技术可以了解并预示相机热

特性、热弹性及与光学性能相关位移与变形指标的关系,对进行热实验提供必要的试验参数设

定指导; 在相机热试验过程中,利用计算机辅助测试手段 (CA T )进行加热过程控制与试验数
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据处理,从而提高试验的精度与效率。如何将CAD、CA E 及CA T 技术应用有机地结合起来,

是更好地揭示包括相机与窗口在内的光、机、热内在规律,提高热设计的关键所在。

2　 热控设计技术路线

　　 热控设计的过程是设计- 分析- 试验再到设计的一个迭代过程,也是一项涉及到光- 机

- 电- 热 综合信息处理的过程。为了更好的揭示相机内在的光机热规律及相机对空间热环境

的适应能力,作好热控设计工作,采取如下热控设计的技术路线,参见图 1。

F ig. 1　Route of space cam era therm al con tro l

首先,构造相机及窗口结构屏幕样机 (虚拟产品)以及舱体、遮光罩等物理环境,并在此基

础上构造工程分析模型 (FEM )。其次,分析计算相机及窗口热光学特性。通过对相机及窗口结

构的温度场及热弹性变形进行分析计算,并与光学设计给出的对镜面畸变及光学系统中各光

学元件对同心度等的光学要求相比较, 予估出相机与窗口热控设计指标。再次,模拟仿真在空

间热环境作用下相机及窗口温度水平、温度分布及随时间变化规律,并与温控指标比较,找出

不满足温控指标的薄弱环节及影响因数,在此基础上提出初步的热控方案。然后,在现有条件

下进行热- 光学模拟试验,进一步摸清热环境对相机结构尺寸稳定性的影响以及与光学系统

分辨力和成像质量的关系,确认热控设计指标,验证热控设计方案的有效性。最后,根据试验测

得数据对相机理论分析计算模型进行修正,再次进行热分析,拟订初步热控方案并预估热控效

果;最后确定热控方案,转入热控工程设计。
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3　 相机热光学特性与温控指标

　　 空间热环境的变化,直接影响相机及窗口结构尺寸的稳定性,特别是相机中主镜、次镜及

校正镜等光学元件的相对位置变化以及包括窗口玻璃在内的镜面变形,这些变化如果不加以

控制,将导致光学系统分辨力下降及像质变坏,甚至使光学系统彻底失效。为了控制由于空间

热环境变化引起的相机光学系统性能下降,首要的问题是搞清楚相机的热光学特性,即揭示相

机及窗口中热与光学性能的关系。由于分辨力、像质等光学性能是相机与窗口结构尺寸的函

数,而相机与窗口结构尺寸又是温度变化的函数,因此,了解相机热光学特性可按以下三步进

行分析求解。

3. 1　光学系统对光学元件相对位移及镜面变形指标计算

根据光学设计任务指标要求,计算出影响相机分辨力、像质等光学性能对相机与窗口结构

尺寸变化的许用值,主要包括影响光学系统同心度 (LO S)的元件相对位移以及影响镜片及光

学系统波前畸变 (W FE)的镜面变形。

3. 2　稳态温度场分析计算

描述与相机热光学特性有关的温度场特征主要有整体温度水平、相机轴向温差以及径向

温差三种形式。为满足相机光学指标的要求,相机温度场的温度水平、轴向及径向温差均必须

限定在一定的范围内,即相机的温度指标。为了获得相机温度指标参数,采用了人为拟订相机

温度场的办法,探讨究竟在哪种温度状态下相机光学系统将因此而失效。人为拟订的温度场是

考虑到相机在热平衡的条件下温度分布状况,为此在设定的边界条件下进行稳态温度场的分

析计算。

温度水平: 温度水平是指包括温度水平及温度水平变化范围等两项含义。温度水平可看

作是标称的相机总体平均温度; 温度水平变化是指相机从一个稳定的温度平衡状态向另一个

稳定的温度平衡状态缓慢均匀变化的过程的范围。

A ) 决定相机温度水平的主要因素是:

1) 相机在自主飞行期间轨道舱内,空气温度为 21±4℃,为了更好适应环境温度,相机温

度水平首先考虑该温度作为温度水平,光学系统亦是基于该温度范围内的光学温度常数进行

设计的;

2) 自主飞行期间由生保系统提供的空气具有一定的湿度,当空气湿度为 70%时,空气露

点温度为 12. 7℃。相机温度水平必须大于露点温度,否则会在镜面上凝聚水珠,相机无法工

作;

3) 初始温度设置要考虑地面调温实施的可行性。

B ) 决定温度水平变化范围的因素主要是由相机光学元件材料热光学常数以及由温度水

平变化引起的相机光学元件相对位置变化的许用范围确定的; 在自主段舱内有空气的情况下

露点温度也对相机温度水平的变化范围起着限定作用。由于温度水平变化可用相机内部均匀

温升描述,所以可以直接在有限元模型的节点上施加温度变化载荷。

相机轴向温差:相机轴向温差主要是指相机,特别是镜头组件部分,沿光轴方向温度差异,

该项温控指标主要影响光学系统中各光学元件相对位置变化 (间距、倾斜等)。为了确定轴向温
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差的许用值,在镜头组件两端设定温差△T = 1. 0℃,计算相机温度场分布,然后按步长为

0. 2℃逐步增加轴向温差,并计算相机温度场分布。每次求得温度场计算结果再交给热弹性计

算,以便求出在相应的温度场作用下相机结构变形状况。沿相机轴向温度假定前低后高工况计

算完后,再反向作用温差进行类似的计算。

相机径向温差:径向温差主要是指主镜、前校正镜镜片及及窗口玻璃沿径向温度场分布的

状态。该项温度指标用来控制对镜面变形起主要作用的镜片径向温度差。径向温差导致镜面

畸变,产生波前差 (W FE) ,直接影响成像质量,是相机及窗口最为敏感的温差指标。经计算与

试验证明,镜片轴向及周向温差对镜片变形影响很小,属于高阶小量,可以忽略不计。为了确定

径向温差指标,主要计算主镜、前校正镜及窗口,因为这些镜片对镜面畸变的要求最高。用与计

算轴向温差相同的方法,在镜片周边与内缘施加一温度差△T = 0. 1℃,计算镜片温度场分

布,然后按步长 0. 1℃逐步增加径向温差,计算镜片温度分布。将每次求得温度场分布的计算

结果再交给热弹性计算,以便求出在相应的温度场作用下镜片面形畸变状况。径向温差分为内

向温差与外向温差。内向温差是指镜片温度分布为外边高内心低,反之亦然。

热弹性计算: 在求出设定的、每个温差递增步的温度场分布后,进一步热弹性计算可以得

出相应每个温差递增步的光学系统中各光学元件相对位置的变化以及镜面面形变化,将每组

计算结果与光学元件相对位移及镜片面形变形的许用值逐一比较,直至找出由合格到不合格

的临界温差值为止,其相应的轴向温差及径向温差即为相机温控指标。相机温控指标:经计算,

得出相机温控指标如表 1:

Table 1　Thermal con trol index of space camera　　　　　　un it:℃

no case
temp.

level

ax is ∃T

po sit ive

direction

negative

dirct ion

p rim ary

m irro r

RAD. ∃T

fron t

co rr. m ir

RAD. ∃T

temp. in

inner

case

1
active

fligh t
21±3. 8 3 1. 5 1 0. 9 45

2
on o rb it

fligh t
21±8 7. 8 3. 5 2 1. 3 45

N o te: A xis ∃T po sit ive direction m eans that h igher end of temperatu re is at the rear part of space cam er2
a.

4　相机空间热环境工程分析

　　4. 1　工程分析建模

工程分析本着系统工程的观点及动态的观点 (运行的时间历程)进行建模及分析计算。本

工程分析采用 PA TRAN 及NA STRAN 程序。

从相机所处的空间热环境来说,必须全面考虑到与相机进行热交换的所有物体,如轨道舱

内的舱壁、安装板、冷板、仪器等以及与轨舱外发生关系的窗口,遮光罩,地球等,见图 2。
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F ig. 2　T herm al exchange among cam era- w indow - o rb it cab in

从时间历程来看,相机在轨道舱内随同舱体运行,主要经历三个阶段, 即地面调温阶段、

自主飞行段及留轨飞行段。

地面调温段主要是使相机在上天前达到满足热光学要求及与舱内环境相适应的热平衡最

佳状态,相机在该阶段结束时的温度水平也即是以后在天空运行的初始状态值。相机初值温度

设置暂定为 18～ 21℃。

相机在自主段与留轨段不仅所受到的热环境不同,而且工作模式也不相同。为此要求相机

在轨道舱内于不同飞行阶段的热响应亦不同,以下仅就自主段空间热环境模拟与工程分析计

算加以说明。

4. 2　相机在轨道舱内于自主飞行段热响应分析计算

4. 2. 1　自主飞行段热环境工况

轨道舱在自主段热状态的主要特点是舱内密闭,由于有宇航员 (至少一名)工作,生保系统

采用两台风扇同时使舱内形成空气流场,舱内热控分系统流体冷却回路正常工作。根据轨道舱

自主飞行期间瞬态温度初步计算结果,拟定自主段瞬态温度工况如下:

1) 舱壁ö仪器安装板ö冷板 初始温度为 15℃;

2) 参照轨道舱热计算结果, 舱壁各段温度按多点插值计算, 给出舱内各段于 200m in、

500m in、1000m in 及 1700m in 时的温度值;

3) 舱壁及安装板辐射系数 E = 0. 85;

4) 舱内仪器发热量,按朝向相机安装板面上的仪器发热量考虑:

　　B 板面—74W ; D 板面—45W ; F 板面—60W

　　各板面位置参照有关热计算报告;

5)舱内有强制空气对流,按自然风定对流换热系数, Α= 0. 1;
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6) 窗口:

地球辐射　　250K;

窗口玻璃镀有反红外波长 (8～ 14Λ) ITO 膜,辐射系数为 Ε= 0. 15

法兰温度 10±5℃, 按 10℃ 作为初值考虑;

窗口热控加热功率: 35W (窗框 30W ,玻璃 5W )

7) 外遮光罩 在窗口外端装有锥状碳纤维蜂窝夹层遮光罩

　　　　　 辐射系数为 Ε= 0. 15　质量为 10 kg

8)相机内部热源

机上电源:装在输片箱底座上

功率 180W , 发热量为 27W , 工作占空比为 1: 8

计算时按轨道平均发热量考虑,则有:

发热功率= 180×0. 15 ×0. 11= 3 (W )

机上电机及线路板等电子元件发热量因其瓦数小,且间歇工作占空比小, 发热量可忽略不计。

9) 主、次镜镜面反射率为 0. 98%。

4. 2. 2　自主飞行段热分析结果

相机温度响应:自主飞行期间相机瞬态温度响应状况如表 2所示。
Table 2　Temp. respon se of space camera

item temp. ö∃T index
tim e of m ax.

response
no tes

ax is
po sit ive

direction
6. 7 3. 0 25h

low er T

in fron t

radia l

∃T

fron. co.

lens
3. 6 0. 9 4h

w arm er

ou tside

p rim ary

m irro r
0. 1 1. 0 25h

w arm er

ou tside

temp. of inner case 14. 1 45 48h near mo to r

通过分析计算得知:

(1) 相机在自主飞行期间,总体温度将随着时间的推移逐渐降低,当舱内温度接近平衡时

(1. 1天后,第 20周) ,相机上最低温度降至 14. 1℃,此时相机轴向温差已达到 3. 6 ℃; 由于受

窗口"冷墙"的影响,轨道舱飞行进入第 4h 时,校正镜径向温差已达到 3. 6 ℃;

(2) 相机维持温度水平及温度差指标的能力最多持续 60m in,从第 60m in 开始相机前端

温度下降,前校正镜径向温差超出指标 ( △T = 0. 9℃)要求;

(3) 窗口对相机的影响不容忽视,这种影响一方面体现在窗口对相机光学系统的影响,另

一方面,体现在对温度场分布的影响。统筹考虑窗口与相机是非常必要的。

(4) 相机内部热源由于发热量小 (峰值时发热功率 30W ) ,工作时间短 (1: 8占空比) ,加上

舱内有空气对流,因此,由内部热源所产生的热量对相机温度场的贡献很小,其影响可忽略不

计。
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5　热环境模拟试验

511　相机温度指标

通过在不同环境温度水平作用下摄影结果表明,相机分辨力随温度水平升高,呈下降趋

势。当环境温度由 24℃升至 31℃时,分辨力下降 4 lp sömm ,变化率为 0. 6 lp sö(℃) ,其相机分

辨力衰减率为

[ (74 - 70) ö74 ] × 100◊ = 0. 05

　　 由上结果可知,环境温度水平变化对相机分辨力降低影响不大。

相机在轴向温差作用下,分辨力随轴向温差增加下降,当相机轴向温差为 1℃时,分辨力

由 92 lp sömm 下降到 72 lp sömm ,分辨力的衰减率为

[ (92 - 72) ö92 ] × 100◊ = 0. 21

　　 相机径向温差为 1℃时,分辨力由 105 lp sömm 下降到 72 lp sömm ,分辨力的衰减率为

[ (105 - 72) ö105 ] × 100◊ = 0. 31

　　 通过比较得知,径向温差对相机分辨力衰减的影响明显大于温度水平及轴向温差所带来

的影响。初步可以得出相机温控指标如下:即相机可以适应的范围为

温度水平: 21±4℃ ;轴向温差: 1. 5 ℃ ; 径向温差: 0. 2℃。

5. 2　相机热特性

相机热特性主要体现在未来工作条件下维持相机在规定温度范围内 (温度水平及温度分

布)的能力。

由于相机热容大,明显的表现出从一个稳态到另一个稳态的过度过程长. 在现有试验条件

下,平均温度变化率为 0. 06 ℃öh ;

试验条件下,相机温度分布随外界温度水平的变化基本不变。相机前端 (目视反射镜端)由

于受 13m 平行光管 (低温端)的影响,温度分布沿相机轴线呈后高前低的倾斜状态。当温度水

平变化 7 ℃时,温差为 1. 5℃。该现象说明窗口对相机温度分布的影响不容忽视,设计时二者

必须统筹考虑。

相机内部热源的影响: 相机上内部热源主要由机上电源及驱动机构电机产生,电功率为

180W , 发热率为 0. 15, 工作时间占空比为 1: 8。试验用 30W 的电加热膜等效加热,通电 4h

后,热量传导至机身内筒,使其温度增高 0. 1 ℃, 主镜等光学元件温度基本不变,结果表明内

部热源的影响很小。

legned: w ith clo th ing⋯⋯　　w ithou t clo th ing——

F ig. 3　T im e delay: w ith vs w ithou t therm al con tro l function

5. 3　温控效果验证

相机主要采用被动热控手段, 本

试验采用给相机穿多层双面镀铝ö尼
龙网衣服 (10 层)以及在相机与基础

连接处加隔离胶垫办法进行热屏蔽与

隔离。

温控效果主要由相机维持指标要

求的温度场的时间长短来衡量。采用

热控后,时间常数增加,更主要的是相
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机温度梯度得到了明显的改进。在本试验条件下,采用热控措施前后对比,如表 3、图 3及图 4

所示:

Table 3　Thermal con trol effection

item
w ithou t T .

con tro l

w ith T .

con tro l
course

t im e needed fo r

increasing 1 ℃

7 h

14h

16h

36h

increase T.

decrease T .

ra t io of temp. ℃öh 0. 2 0. 006

　

F ig. 4　R adial ∃T : w ith vs w ithou t therm al con tro l function

　　由上不难看出,热控效果是十

分显著的,采用双面镀铝聚酯薄膜

与尼龙沙网多层隔热组件包裹相机

的办法是行之有效的。

5. 4　与工程分析模型比较

将相机 (模样)热环境试验结果

与相机 (模样)工程分析计算结果进

行比较,总的规律性大体相同,有的

参数,如径向温差,测得数值与计算

结果十分接近; 有的参数则差距较

大,主要原因为试验过程中由于试

验装置简陋且加热热源分布不十分

精确、试验与计算的 IC (初值)与BC (边值)不大一致、个别计算参数选取 (选自材料手册)与实

际有出入、试验过程中随机因数较多等等。计算与试验结果对比如表 4所示:

Table 4　Comparae with analysis and test for temp. index

temp. index theo ry calcu la t ion resu lt of test

nom inal temp. 21±4℃ 26+ 4℃

radia l ∃T 0. 25℃ 0. 2℃

ax is ∃T 3℃ 1. 5℃

6　热控设计

6. 1　热控设计的指导思想

相机热设计的出发点是基于相机温控指标和相机未来在轨道舱实际工作环境及其热控工

作的约束限定条件。热设计的指导思想是本着系统工程及动态的观点,综合考虑如下因数并针

对相机在自主飞行与留轨飞行期间不同的作业模式要求而提出的热控设计方案。这些因数是:

1) 全面、充分地考虑相机、窗口及遮光罩、轨道舱 (舱壁ö安装板ö仪器ö冷板等)以及地球

之间的热交换状态与过程;
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2) 统筹考虑自主飞行期间与留轨飞行期间不同热环境条件及不同的温控指标要求进行热控

设计;

3) 鉴于总体对船载设备功耗及重量的严格限制,并考虑到可靠性的要求,相机热控立足

于以被动热控为主方式。

4) 尽量利用已被国内外实践证明是成熟的技术。

6. 2　热控方案

根据温度场计算分析并参照模样相机热环境试验结果,本着热控设计指导思想及目标,提

出如下热控方案:

6. 2. 1　合理化热设计结构

a) 相机结构各个构件尽量采用线胀系数小并且数值相近的材料,特别是镜头部分,主镜

与主镜心轴、次镜与次镜心轴采用光学元件与机械结构间材料的线膨胀系数相匹配的原则,在

初样阶段主、次镜的材料为熔石英玻璃,心轴材料选用铁镍合金 (4J 32) ,其线胀系数均为是 Α1

= 0. 5E- 6,近于零膨胀; 而对主、次镜室,镜筒及次镜支腿等相关的构件来说,则采用同一种

钛合金铸件,其线胀系数为 Α2 = 8. 9E- 6;

b) 采用线胀系数补偿办法使相机结构中线胀系数不一致的相连构件的位移或变形保持

协调一致或相互补偿。上述两组构件间的联接,如主镜与次镜室间的连接,为保证二者间的相

对尺寸不变,镜室间连接采用线胀系数非常小的铟钢杆相连,主、次镜室均由钛合金 ZTC4构

成,由铟钢杆,主镜室,次镜室构成结构尺寸线胀系数封闭链:

L 2× Α2 + L 3× Α2 - L 1× Α1 = 0

　　 式中L 1—— 殷钢杆长度尺寸;

L 2—— 主镜室轴向尺寸;

L 3—— 次镜室轴向尺寸;

Α1—— 殷钢线膨胀系数, Α1 = 0. 5E26;

Α2—— 钛合金线膨胀系数 , Α2 = 8. 9E - 6 ;

c) 柔性连接: 整个相机由两个环带固定在支撑梁上,其中一个环带夹在主镜室处刚性连

接到支撑梁上,另一环带夹在校正镜室处连接到支撑梁上,镜筒与校正镜室之间沿轴向为动配

合连接。这样就使得镜筒在温度变化时不至于因两端为刚性约束而产生热膨胀翘曲,进而避免

了由此而产生的主ö次镜相对倾斜及离轴等可能性。
6. 2. 2　热隔离

镜头是相机最为关键部件,直接关系到相机的成像质量。为了防止环境温度变化及内部热

源对镜头的影响,采用多层隔热材料将镜筒包裹起来使其与外界热绝缘。多层隔热材料主要由

低发射率的反射屏和低热导率的间隔物交替组合而成,其层数视隔热要求而定。据国外有关这

方面文献介绍,在空间望远镜镜筒上包 1～ 2 层隔热层后,其径向温差仅是未加隔热层的 1ö
15,若加 25层隔热层后,其径向温差仅为零点几度。由于从结构上采取绝热措施,极大的减小

了相机镜筒与外界的热交换,增加了热惯性,加大了时间常数,保持镜头部件温度的稳定。具体

隔离的路径和措施如表 5所示:
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Table 5　M ethods for thermal con trol

ch. no ROU T E heat trans. mode heat iso la t ion w ay

1 cab in w all←→cam era radiat ion
w rap ing cam era by 10 layers

of fo il p la ted w ith AL and tex tile

2
cab in w all←→cam era

stand
conduct

iso la ted by YS20 betw een cam era

stand and cab in w all (2mm th ick)

3 air in cab in cam era convection (sam e as item 1)

4 mo to r←→inner cam era
conduct

radia t ion

surface at p rim ary m irro r cell back

be ox idized w ith low er Ε (< 0. 3)

5 w indow←→ cam e raradiateöconvec. fixed w ith ring shape m ask in b tw

6 earth→w indow radiat ion p lated w ith ITO m em brace , Ε= 0. 1

热隔离材料的热特性参数见表 6.

Table 6　Parameters of thermal isola tion mater ia l

nam e of m ateria l conduct coe. Κ,W öm℃ therm al radia t ion coe. Ε
fo il p la ted w ith 2- lam inaled A l 6. 37E- 8 0. 0072

YS20 1. 6E- 4

61213　热疏导

相机装有 10个电机,除调焦电机安放在镜头部件中外,其余均安放在机身及输片机构部

件中。由于调焦电机工作时间很短,每次动作时间仅几秒种,经计算,所发热量可以忽略不计;

同样,用于CCD 工作模式切换装置的电机亦是如此,所产生热量对相机总热量的贡献甚微,也

可忽略不计。装在相机上的电源是主要内部热源,由于电源离镜头部分较远,且有隔离措施,故

对镜头部分影响不大; 然而对位于输片机构部分的焦面片台来说,温度对其影响就不容忽视。

电源峰值功率为 180W ,工作效率为 0185,用于发热则为 27W ,由于电源工作的占空比为 1: 8,

平均发热量为 3W ,数量不大,考虑到自主飞行期间轨道舱内有通风系统,这部分热量很容易

被流动空气带走,不至于使相机温度升高,对于留轨段,为了将电源产生的热量传输走,采用增

大机箱表面辐射系数的措施。具体来说,主要采取如下办法:

(1)机身及输片机构外表面涂黑色,使各表面幅射系数 (达到 0. 9 以上,增强辐射散热能

力;

(2)在自主段期间,使舱内通风气流吹过机身及输片机构外表,尽快带走热量。

(3)利用相机质量大,热容大,热惯性大的特点,采用穿衣服+ 大热惯性的方法,使相机维

持温度指标的时间会大大延长,这点从计算与试验中已获得到证实。对此,地面调温环节应给

予保障。

6. 3　热控效果预测

经分析计算,采用上述的热控方案后相机,主镜及校正镜温度分布有了明显的改善,无论

在自主飞行期间或是在留轨飞行期间,相机温度预示值均能达到温度指标范围以内。如表 7、

表 8所示:
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Table 7　Effection of thermal con trol (active f l ight phase)

befo re therm al con tro l after therm al con tro l

ax is ∃T 6. 7 1. 2

radial ∃T 316 015

temp. of tube (rear) 1411 2011

tim e fo r m ax. temp. 24h 25h

Table 8　Effection of thermal con trol (stay on orbit f l ight)

befo re therm al con tro l　after therm al com tro l

ax is ∃T 2. 8 0. 4

radial ∃T 118 012

temp. of tube (rear) 1416 2211

通过分析计算所得到的预示结果初步表明,所采取的热控措施实行之有效的,这在模样所

做的试验中也基本得到了证实。

7　结　　论

　　 (1) 根据对相机结构的光机热分析计算以及对模样相机的热试验结果,初步得出相机自

主飞行期间温控指标为:

温度水平 21±3. 8℃, 轴向温差 3 ℃, 径向温差 0. 9 ℃,

机箱内温度 45 ℃;

(2) 相机热光学特性表现为分辨率及成像质量随着环境温度场的变化而变化,总的趋势

是随着环境温度的单调持续变化 (升高或降低)相机光学系统的分辨力逐渐降低,由模样相机

热环境模拟试验得知,环境温度场分布与变化对相机分辨力降低的影响程度依次为: 径向温

差,轴向温差及整体温度水平变化。

(3)相机在轨道舱自主飞行期间瞬态温度场分析计算表明,相机整体平均温度随时间推移

逐渐降低,在轨道舱飞行进入第 20周时 (1135天) ,相机上温度达到最低点 (T = 1411 ℃)。如

不加温度控制措施,相机维持 (经地面调温后的温度状态)其温度水平及温差不超出指标能力

最多持续 60m in。

(4)相机内部热源由于发热量小 (峰值时发热功率 30W )工作时间短 (1: 8占空比) ,加上舱

内有空气对流,因此,由内部热源所产生的热量对相机温度场的贡献很小,其影响可忽略不计。

(5) 窗口的影响不容忽视。窗口应看作为相机光学系统的一部分,不仅直接影响相机成像

质量,而且由于窗口面向地球 (轨道舱为三轴稳定系统)受到来自地球的 250K 红外辐射,尽管

窗口采取一定的热控措施,但总体温度仍较低,对相机前校正镜温度场形成径向温差起着主要

作用;此外,在窗口与相机间的空间处于自主段时有气流扰动,严重影响成像质量。为此,有必

要对相机与窗口统一考虑,作进一步的分析计算与试验。
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(6) 在对相机初样工程分析及对模样热环境模拟试验的基础上, 初步拟订以被动热控为

主的 热控方案。热控效果预估表明,方案是可行的。

Study on Therma l Con trol D esign of Space Cam era

Ba sed on CAD öCAEöCAT

LU E,N IU X iao2M ing, SUN Tong2H e , HAN Shuang2L i

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

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

Abstract

　　T he therm al con tro l design of space cam era by m ean s of CAD öCA EöCA T techno logy is

described , techn ica l p rob lem s on therm al op t ics of space cam era, therm al con tro l tempera tu re

index, therm al respon se and therm al con tro l design are also discu ssed in th is paper.

Key words: CAD , CA E, CA T , Space cam era, T herm al op t ics, T herm al design

卢　锷　男, 1941年生, 1965年毕业于哈工大,研究员。主要从事 CAD öCA EöCAM öCA T 及光学仪器

空间环境工程研究与开发工作。

23 　　　　　　　　　　　　　　　　光学　精密工程　　　　　　　　　　　　　　　6卷


