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犛犻犆和犛犻犆／犃犾在犜犕犃空间遥感器中的应用
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摘要：简述了空间遥感器的空间应用环境和三反射镜消像散（ＴＭＡ）轻型遥感器的特点，介绍了遥感器设计中材料选择

的重要性及影响，在ＴＭＡ轻型遥感器研制中选用了具有高导热性和高比刚度的ＳｉＣ和ＳｉＣ／Ａｌ复合材料。对ＳｉＣ和

ＳｉＣ／Ａｌ复合材料与常用光机材料的空间应用综合品质因子进行了比较，ＳｉＣ材料的综合品质因子为８０７２．９２，是常用光

学材料的３～８倍，高体分ＳｉＣ／Ａｌ复合材料的综合品质因子为１６８７．５０，为常用机械材料的５～９倍。对遥感器的主框

架进行了模态分析和试验，验证了分析计算模型的正确性；对遥感器进行了空间环境下光机热的集成计算，得出了在空

间环境下遥感器的光学传递函数。计算及实验证明，这些材料的应用提高了遥感器的机械性能和热性能，提高了ＴＭＡ

轻型空间遥感器的空间适应能力。
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１　引　言

　　三反射镜消像散（ＴＭＡ）空间光学遥感器光

学系统采用离轴反射式光学系统，光机结构具有

非轴对称特点。相对于同轴轴对称结构形式的遥

感器，对遥感器的支撑结构形式和热控设计提出

了更严格的要求。

本文利用材料的空间应用综合品质比较的方

法对ＴＭＡ空间光学遥感器的光学材料和结构材

料进行了选取，在ＴＭＡ空间光学遥感器的研制

中采用了性能卓越的ＳｉＣ和Ａｌ／ＳｉＣ，计算和试验

均表明，新材料的应用保证了ＴＭＡ空间遥感器

在结构性能上具有高的动静态刚度，在热性能上

具有好的温度均匀性能力，整个遥感器对发射振

动环境和空间热环境及微重力环境具有很好的适应

能力。

２　空间遥感器的环境特点

　　 ＴＭＡ空间光学遥感器从研制到在轨应用要

经受实验室环境、运输环境、发射环境和轨道环境

的影响。空间遥感器光学元件、支撑结构组件的

加工、检测、装配都在地面实验室完成，实验室环

境是存在重力和常温（一般为２０℃）常压（１个标

准大气压）的稳定环境。装调完毕后的遥感器在

发射前需要运到卫星厂房进行安装或试安装，最

后要到发射场进行总装配和调试，运输过程中遥

感器为关机状态，运输环境为包装箱内的环境，包

装箱设有减振装置，并能保持一定的温度、湿度和

大气压力。卫星发射过程中，空间遥感器呈关机

状态，要经受冲击振动载荷作用。发射入轨后，遥

感器要在轨道环境下开机工作，轨道上遥感器的

飞行惯性与地球的重力相互抵消而形成微重力环

境，同时空间高真空和恶劣的温度环境、空间电磁

辐射环境等都会严重影响空间遥感器的成像状

态。归纳遥感器从研制到在轨飞行所经历的环境

状态如表１所示。

表１　空间遥感器研制经历的各阶段环境

Ｔａｂ．１　Ａｌｌｓｔａｇｅｓｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｎｏｐｔｉｃａｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒｄｅｓｉｇｎ

经历环境 力学 热环境 空气 遥感器状态

地面实验室 重力 常温（２０℃） １个大气压 检测／开机

运输 重力 包装箱内温度 １个大气压 关机

发射 振动 整流罩内温度 １个大气压 关机

轨道 微重力
太阳辐射；地球红外辐照；地

面阳光返照；４Ｋ冷黑背景
真空环境 开机

　　在遥感器的研制中，需要考虑从加工装调到

轨道运行所经历的各个环境的影响。提高空间遥

感器的环境适应能力，能最终在恶劣的空间环境

下稳定、可靠地完成遥感任务，是遥感器设计中追

求的最终目标。其中最主要的是发射振动和空间

轨道环境的适应能力，在遥感器的光机结构设计

中主要考虑的两个问题就是遥感器的动静态刚度

和温度载荷作用下的尺寸稳定性。结构材料的合

理选择是决定空间遥感器空间应用成败的关键因

素之一。

３　空间遥感器材料选择

　　 针对空间遥感器所经历的环境特点，在遥感

器的光机结构材料选择中，主要考虑材料的力学

性能和热性能两个方面。比刚度是材料力学性能

的重要衡量方法，比刚度的定义是材料的弹性模

量与密度的比值，即犈／ρ，高比刚度即材料应具有

高的弹性模量和低的密度。材料热物理性能主要

是指材料的比热容、热膨胀系数及导热系数，它们

都是是影响遥感器成像质量的关键因素。在空间

遥感器的研制中，更主要考虑导热系数和线胀系

数两个物理参量；高导热低线胀系数是空间相机

材料追求的。材料的热稳定性λ／α即材料的导热

系数与热膨胀系数的比值，可以作为空间相机材

料选择方法，热稳定越大的材料其空间应用的热

适应性越好。

材料的各项品质并不均衡，有的材料热性能

好，有的材料力学性能优良，为了综合考虑其性

能，一般可以用材料的比刚度与热稳定性参数的

乘积即（犈／ρ）·（λ／α）来进行比较，比刚度与热稳

定的乘积可以反映材料空间应用的综合品质。通
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过上面所述的综合品质计算方法，在某个性能达

到要求的情况下，根据设计需要，可以对各个材料

参数设置相应的权重系数。在空间相机材料的选

用中，除了考虑上面的比刚度和热稳定的因素外，

还要考虑材料的成本、机械加工性能等。

３．１　光学材料的选择

反射镜是 ＴＭＡ 空间遥感器的关键光学部

件，对其刚度和热性能都有很高的要求。为了成

像良好，必须保证反射镜的光学表面在微重力载

荷和热载荷作用下满足变形ＰＶ值＜１／１０波长

的要求。利用材料综合品质比较的方法进行材料

选择，几种常用光学材料的性能如表２所示。从

表２中可以看出，材料力学性能方面，铍的比刚度

最大，铝的比刚度最小；材料的热物理性能方面，

ＳｉＣ的热稳定性最好，熔石英热稳定性最差；综合

品质ＳｉＣ最优，熔石英最差。而对于反射镜来说，

其光学表面的面形精度要求非常高，在空间应用

中，空间相机所受的力学载荷是稳定的微重力载

荷，而热载荷是受空间外热流的影响而不断变化

的，因此对于反射镜热特性的要求较高。综合考

虑，本文中所有反射镜材料选用ＳｉＣ。

表２　常用反射镜材料的性能和品质因数

Ｔａｂ．２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｑｕａｌｉｔｙｆａｃｔｏｒｓｏｆｒａｔｉｏｎａｌｍａｔｅｒｉａｌｓｆｏｒｍｉｒｒｏｒ

序号 光学材料
密度ρ

（ｇ／ｃｍ
３）

弹性模量犈

（ＧＰａ）

比刚度犈／ρ

ＧＮ·ｍ／ｇ

线胀系数α

（１０－６／Ｋ）

导热系数λ

Ｗ／（ｍ·Ｋ）

比热容犮

Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）

热稳定性

λ／α

综合品质

（犈／ρ）·（λ／α）

１ 熔石英 ２．１９ ７２．００ ３２．８８ ０．５０ １．４０ ７５０．００ ２．８０ ９２．０５

３ 微晶玻璃 ２．５３ ９１．００ ３５．９７ ０．０５ １．６４ ８２１．００ ３２．８０ １１７９．７６

４ 铝 ２．７０ ６８．００ ２５．１９ ２２．５０ １６７．００ ８９６．００ ７．４２ １８６．９３

５ 铍 １．８５ ２８７．００ １５５．１４ １１．４０ ２１６．００ １９２５．００ １８．９５ ２９３９．４０

６ 硅 ２．３３ １３１．００ ５６．２２ ２．６０ １３７．００ ７１０．００ ５２．６９ ２９６２．５３

７ ＳｉＣ ３．２０ ４００．００ １２５．００ ２．４０ １５５．００ ６５０．００ ６４．５８ ８０７２．９２

３．２　结构材料的选择

遥感器的支撑结构材料关系到整个遥感器的

整体刚度和热稳定性，首先同样根据力学特性、热

特性方面综合考虑选择，采用空间应用材料综合

品质比较的方法进行材料选择，表３列出了常用

的空间结构应用材料，比较发现，综合品质因数最

好的材料为高体分Ａｌ／ＳｉＣ复合材料，其次是殷钢

材料，排在第三位的是低体分Ａｌ／ＳｉＣ复合材料。

因此对ＴＭＡ 空间光学遥感器的反射镜支撑材

料，选用高体分的Ａｌ／ＳｉＣ复合材料，而由于当前

铸造工艺的限制，对于本文研究的ＴＭＡ空间光

学遥感器的主支撑框架还不能用高体分的 Ａｌ／

ＳｉＣ复合材料制造，因此只能从综合品质稍低的

殷钢（综合品质３３３．９２）和低体分Ａｌ／ＳｉＣ复合材

料（综合品质３２２．９２）中进行选择。比较可以发

现在综合品质相差不大的情况下，低体分Ａｌ／ＳｉＣ

复合材料的比刚度要比殷钢高１倍多，导热性要

比殷钢高１０倍多，殷钢的优势在于其线胀系数非

常低，而作为整个遥感器的主要支撑作用的整体

框架的结构材料来说，要承受卫星发射过程的振

动载荷，而且在整个相机中所用的比重很高，因此

更关心的是其高的力学性能和高导热性。因此，

本文选择用低体分Ａｌ／ＳｉＣ复合材料作为遥感器

主支撑框架的结构材料。

表３　空间主要应用的结构材料列表

Ｔａｂ．３　Ｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍａｔｅｒｉａｌｓｉｎｓｐａｃｅ

序号 光学材料
密度ρ

（ｇ／ｃｍ
３）

弹性模量犈

（ＧＰａ）

比刚度犈／ρ

ＧＮ·ｍ／ｇ

热膨胀系数α

（１０－６／Ｋ）

导热系数λ

Ｗ／（ｍ·Ｋ）

比热容犮

Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）

热稳定性

λ／α

综合品质

（犈／ρ）·（λ／α）

１ Ａｌ ２．７０ ６８．００ ２５．１９ ２２．５０ １６７．００ ８９６．００ ７．４２ １８６．９３

２ ＴＣ４ ４．４０ １１４．００ ２５．９１ ９．１０ ７．４０ ６１１．００ ０．８１ ２１．０７

３ 镁铝合金 １．８０ ４０．００ ２２．２２ ２５．００ ２０１．００ ９５１．００ ８．０４ １７８．６７

４ 殷钢 ８．９０ １４１．００ １５．８４ ０．６５ １３．７０ ４６０．００ ２１．０８ ３３３．９２

５
低体份

Ａｌ／ＳｉＣ
３．００ １００．００ ３３．３３ １６．００ １５５．００ ９２１．００ ９．６９ ３２２．９２

６
高体份

Ａｌ／ＳｉＣ
３．００ １８０．００ ６０．００ ８．００ ２２５．００ ７１５．００ ２８．１３ １６８７．５０
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４　计算机仿真与实验验证

４．１　主支撑框架模态分析与测试
［１４］

ＴＭＡ空间遥感器的主支撑框架作为支撑和

连接空间遥感器各光学元件的结构件，是承受动／

静力学载荷的主要环节，其动静态刚度决定了整

个遥感器的刚度。模态反映结构动态特性根本特

征，是结构的刚度特性和质量特性的综合体现。

本文用有限元分析方法对几种结构材料的框

架进行了模态计算，有限元模型图如图１（ａ）所

示，计算结果如表４所示。从计算结果可以看出，

低体分Ａｌ／ＳｉＣ材料框架的模态最高，镁铝合金质

量最低。

表４　各种材料框架自由模态计算结果比较

Ｔａｂ．４　Ｆｒｅｅｍｏｄａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｆｒａｍｅｓ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｔｅｒｉａｌｓ

犳０ 犳１ 犳２ 犳３ 犿／ｋｇ

Ａｌ １３０ １４０ １４１ １９０ ５８．０

镁铝合金 １２２ １３３ １３４ １７８ ３８．７

４ｊ３２ １０５ １４３ １１４ １５３ １８９．２

Ｔｃ４ １３２ １４３ １４４ １９４ ９４．６

低体分Ａｌ／ＳｉＣ １５２ １６６ １６７ ２２３ ６４．５

对低体分Ａｌ／ＳｉＣ复合材料制作的框架结构

进行了模态测试。模态测试模型如图１（ｂ）所示。

有限元分析计算结果与测试结果对比如表５所

示，从对比结果可以看出，有限元计算误差≤２％。

（ａ）框架有限元模型图

（ａ）ＦＥｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｆｒａｍｅ

（ｂ）框架模态测试模型图

（ｂ）Ｍｏｄａｌｔｅｓｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｆｒａｍｅ

图１　框架模态计算与测试模型图

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｔｅｓｔｏｆｔｈｅｆｒａｍｅ

表５　低体分犃犾／犛犻犆材料框架有限元计算

与模态测试结果比较

Ｔａｂ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＦＥｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｍｏｄａｌｔｅｓｔ

ｏｆｆｒａｍｅｆｒｏｍＡｌ／ＳｉＣ

序号 测试值 计算值（９０） 计算误差

１ １５４ １５２ １．３％

２ １６５ １６６ ０．６％

３ １６７ １６７ ０

４ ２１５ ２１７ －０．９％

５ ２２３ ２２３ ０

６ ２４５ ２４９ －１．６％

７ ２６０ ２６２ －０．７％

８ ２７７ ２８２ －１．８％

９ ３０９ ３０８ ０．３％

１０ ３１７ ３１２ １．５％

４．２　热分析与热平衡试验

利用轨道热分析软件ＴＭＧ，对ＴＭＡ空间光

学遥感器进行在轨热分析。根据空间轨道环境，

分别对高温和低温的两种极端工况进行分析，分

别进行了有无主动热控的稳态和瞬态分析，分析

结果如表６所示。从表６可以看出，无论是否施

加主动热控，整个遥感器光机结构的最大温差

≤３℃，这充分说明高导热材料的应用有利于控

制遥感器的温度梯度。

为了验证热分析的计算模型的正确性，同时

考核遥感器热控设计的有效性，研制了ＴＭＡ空

间光学遥感器的热控样机，并根据航天规范要求

进行了热平衡试验。试验在ＫＭ５热真空环境模

拟器内进行，在遥感器周围通过粘贴加热片和利

用红外加热笼热辐射的方式来模拟轨道热环境。

整个真空管控制真空度＜１．３×１０
－３Ｐａ，热沉温
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度控制在１００Ｋ以下模拟轨道的真空环境和冷黑

环境。整个试验分为高温工况、低温工况和在轨

存储工况３个阶段进行。整个遥感器共设置了

３９个温度采集点，各工况平衡状态温度结果如图

２所示。试验结果显示整个光机结构在各种工况

条件下最大温差＜３℃，试验结果的各个公况的

平衡温度与分析结果一致，充分说明了热分析结

果的正确性，也进一步证明了Ａｌ／ＳｉＣ复合结构材

料和ＳｉＣ光学材料在ＴＭＡ空间光学遥感器中的

应用有效地保证了在空间恶劣的热环境下遥感器

的温度均匀化能力，提高了空间遥感器的空间适

应能力。

表６　犜犕犃空间遥感器轨道热分析结果

Ｔａｂ．６　ＯｒｂｉｔｔｈｅｒｍａｌａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆＴＭＡｏｐｔｉｃａｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒ

分析类型 稳态分析 瞬态分析

初始温度 － １８

多层 有

主动热控 无 有 无 有

计算时间（轨道周期） － － ２０ ４０

温度范围（℃） 高温工况 １２．８～１５．８ １６．９～１８．９ １４．２～１４．５ １６．９～１９．１

低温工况 －３．２～－２．５ １４．２～１６．１ －１．０～－０．５ １４．５～１６．９

（ａ）高温工况

（ａ）Ｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅ

（ｂ）低温工况

（ｂ）Ｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅ

图２　高低温工况平衡状态温度测点曲线

Ｆｉｇ．２　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

４．３　犜犕犃 空间光学遥感器的光机热集成仿

真［５６］

为了能在发射前定量评价ＴＭＡ空间光学遥

感器镜头的在轨成像质量，可以利用光机热集成

仿真技术进行在轨环境下的成像质量预示，光机

热集成仿真的计算流程如图３所示。首先建立

图３　光学遥感器在轨成像质量评价计算流程图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｎｏｒｂｉｔｉｍａｇｉｎｇｑｕａｌｉｔｙｅｖａｌｕａ

ｔｉｏｎｆｏｒｏｐｔｉｃａｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒ

图４　ＴＭＡ光学遥感器光学系统

Ｆｉｇ．４　ＴＭＡｏｐｔｉｃａｌｓｙｓｔｅｍ

ＴＭＡ空间光学遥感器光学计算模型、空间轨道

热分析模型和空间轨道静力学分析模型，构成光
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机热集成仿真模型如图３所示。然后进行在轨热

分析（轨道外热流计算、辐射角系数计算、热传导

计算）得到镜头在轨的温度场分布。在进行轨道

热分析计算时，一般进行高温工况和低温工况两

种极端热载荷状态的的稳态计算；把轨道热分析

获得的温度场施加到静力学分析模型上，作为静

力分析的温度载荷，同时在静力模型上施加空间

微重力载荷，计算遥感器在空间微重力和热环境

载荷作用下的变形情况；对ＴＭＡ空间遥感器的

各个光学反射面的变形结果进行数据处理，并输

入到光学设计模型中计算ＴＭＡ空间光学遥感器

在轨的传递函数，从而可以对其成像质量进行评价。

图５　ＴＭＡ空间光学遥感器设计传递函数

Ｆｉｇ．５　ＤｅｓｉｇｎＭＴＦｏｆＴＭＡｏｐｔｉｃａｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒ

表７　犜犕犃空间光学遥感器在轨环境下镜头的传递函数

Ｔａｂ．７　ＩｎｏｒｂｉｔＭＴＦｓｏｆｌｅｎｓｅｓ

视场 设计
高温工况 低温工况

不调焦 调焦（０．０３） 不调焦 调焦（０．０６）

０ ０．５５５ ０．５６７ ０．５５９ ０．５５７ ０．５０５

０．７ ０．５４４ ０．５０８ ０．５２５ ０．４５３ ０．５２

１ ０．５３０ ０．５３０ ０．５２５ ０．５０９ ０．４８６

（ａ）不调焦

（ａ）Ｗｉｔｈｏｕｔｆｏｃｕｓｉｎｇ

（ｂ）调焦后

（ｂ）Ｗｉｔｈｆｏｃｕｓｉｎｇ

图６　高温工况条件下 ＴＭＡ空间光学遥感器镜头

的在轨传递函数

Ｆｉｇ．６　ＩｎｏｒｂｉｔＭＴＦｓｏｆｌｅｎｓｅｓｉｎｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅ

（ａ）不调焦

（ａ）Ｗｉｔｈｏｕｔｆｏｃｕｓｉｎｇ

（ｂ）调焦后

（ｂ）Ｗｉｔｈｆｏｃｕｓｉｎｇ

图７　低温工况条件下 ＴＭＡ空间光学遥感器镜头

在轨传递函数

Ｆｉｇ．７　ＩｎｏｒｂｉｔＭＴＦｓｏｆｌｅｎｓｅｓｉｎｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅ
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　　本文研究的ＴＭＡ光学系统如图４所示，在

耐奎斯特频率下的设计传递函数曲线如图５所

示。通过对ＴＭＡ空间光学遥感器的在轨光机热

集成分析，在高温工况和低温工况条件下，镜头传

递函数变化及调焦补偿后传递函数如表７所示，

传递函数曲线如图６、图７所示。从集成仿真结

果可以看出，在轨道外热流载荷作用和微重力载

荷共同作用下，ＴＭＡ空间光学遥感器热控后镜

头各个视场传递函数满足镜头光学传递函数≥

０．４的要求。如果调焦可以达到传递函数＞０．５，

调焦量≤０．１ｍｍ。

５　结　论

　　 在ＴＭＡ空间光学遥感器设计中利用材料

综合品质比较方法选择材料，光学材料选用ＳｉＣ，

结构材料采用高体分 Ａｌ／ＳｉＣ和低体分 Ａｌ／ＳｉＣ，

提高了ＴＭＡ空间光学遥感器的整体刚度和热稳

定性。通过模态计算和试验证明了结构材料选择

的合理性。ＴＭＡ空间光学遥感器的轨道热计算

和热平衡实验表明，本文选择的材料具有很好的

热特性，整个遥感器在空间温度环境下，无论有无

主动热控，整机温差均＜３℃，这非常有利于空间

遥感器的热稳定性。利用光机热集成仿真的方

法，对在轨运行的空间遥感器镜头进行了像质评

价，结果显示，整个镜头传递函数的变化可以通过

调焦进行补偿，这充分说明，整个镜头在空间热环

境和微重力环境作用下的变形是整体变形，局部

畸变变形很小，这正是遥感器的温度均匀性来保

证的。ＳｉＣ和 Ａｌ／ＳｉＣ材料都具有很高的结构稳

定性和热稳定性，在ＴＭＡ空间光学遥感器设计

中的应用是成功的。
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