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外热流环境中星间激光快速建链影响分析研究
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摘要：激光通信作为卫星间数据传输的重要手段之一，其快速稳定的建链能力直接影响着星座系统的性能。激光通信终

端依赖高精度光学跟瞄系统以实现信号光束持续稳定指向目标卫星。然而，空间环境因素会干扰激光终端的指向精度，其影

响程度可达毫弧度量级。卫星在轨运行中因热胀冷缩和应力变化产生的星体结构形变，导致激光终端指向精度相较卫星平台

基准位置发生刚体位移。本文以星间激光通信链路快速稳定建链为应用背景，采用有限元分析方法对激光终端基准与卫星平

台星敏基准因热致形变产生的指向误差进行研究。通过分析不同轨道高度卫星在轨受热变形产生的安装基准误差量，获取激

光通信链路指向误差变化规律，为实现快速稳定建链提供分析基础，同时为整星响应单机布局及总体热控提供设计参考。
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Abstract: As one of the important means of data transmission between satellites, laser communication has a direct impact on 

the performance of the constellation system due to its fast and stable link establishment ability. The laser communication terminal 

relies on a high-precision optical tracking system to achieve continuous and stable pointing of the signal beam to the target satellite. 

However, space environmental factors can interfere with the pointing accuracy of laser terminals, and their influence can reach the 

level of milliarcsecond measurements. The deformation of the satellite structure caused by thermal expansion, cold contraction and 

stress changes during the satellite operation in orbit leads to the rigid displacement of the laser terminal pointing accuracy compared 

with the reference position of the satellite platform. In this paper, based on the application background of the rapid and stable chain 

construction of inter-satellite laser communication links, the finite element analysis method is used to study the pointing error caused 

by the thermally induced deformation of the laser terminal datum and the satellite platform star sensitive datum. By analyzing the 

installation reference error caused by the thermal deformation of satellites at different orbit altitudes, the variation law of laser 

communication link pointing error is obtained, which provides an analytical basis for the rapid and stable chain construction, and 

provides a design reference for the module layout and overall thermal control of the whole satellite.
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0 引言

星间激光通信以激光为载波在空间中传输信

息，其频率比无线电波高 4～5个数量级[1]，具有数

据传输速率高、波束方向性好、抗干扰能力强、

安全保密性好等优点。与传统微波通信载荷产品
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相比，激光通信终端体积更小、重量更轻、功耗

更低，可进一步节约卫星发射与运行成本，符合

通信、导航、遥感等卫星对宇航产品小型化、低

功耗的要求。

星间激光通信一般包括 LEO (近地轨道)与

LEO、LEO与GEO (地球静止轨道)、GEO与GEO

等通信链接关系，其通信距离通常至少为几百千

米，甚至到几万千米。在星间激光快速建链和长

期稳定通信时，由于通信距离较远且激光光束发

散角较小等原因，激光终端光学跟瞄系统对卫星

平台姿态测量精度和自身指向精度都提出了较高

要求。

卫星平台和激光通信终端在结构系统间相互

耦合、相互关联。激光通信终端涉及光学、结构、

材料、空间环境等多学科、多领域[2]。目前，星间

激光通信技术在快速稳定建链方面面临多项工程

难题，最为突出的是对复杂空间环境下涉及多学

科的多源耦合因素的把控不到位。目前制约星间

激光通信的误差来源可分为固定误差和随机误差

两个方面[3]。固定误差主要包括结构安装误差、轨

道姿态确定误差、终端轴系误差、跟踪控制误差、

光路系统误差、星历误差、时延误差等。随机误

差主要包括星上热致形变、微振动等。在激光终

端完成在轨标校及首次链路建立后，可通过指向

修正措施对固定误差进行校正[3]。但是，随卫星在

轨运行过程中持续随机变化的随机误差，则难以

通过简单指向修正实现一次性标定校正，需开展

专项分析与研究。

针对星上影响激光通信的随机误差，其中微

振动误差主要由活动部件转动造成，通常影响量

级较小，一般在微弧度量级，可通过激光终端的

微振动抑制手段进行缓解。但是，空间环境中热

致形变误差主要由星体在轨受到太阳光照、其他

单机热辐射和整星热控等因素共同影响，其对激

光终端指向精度的影响程度可达毫弧度量级，已

远超激光终端抑制能力[4-8]。

本文针对激光终端在轨受热致形变产生的指

向误差进行研究，分析卫星在轨受热变形影响产

生的激光终端与卫星平台星敏感器之间的安装基

准误差量，以获取星间激光通信链路指向误差的

变化规律。

卫星在轨工作时受空间热环境、自身单机热

辐射、整星热控等因素共同影响，其结构将会由

于热胀冷缩和应力应变等而产生热形变。由于空

间环境的不确定性和热变形的非线性[9-10]，在轨的

热变形难以通过量化来表征。卫星平台在轨运行

产生热形变主要受到外因和内因的影响[11-12]。所谓

外因，即随着卫星绕地球飞行，卫星的轨道位置

和姿态不断变化，它所接受的空间热流也随之呈

现出周期性的变化，加之轨道阴影区以及结构部

件之间的各种遮挡关系的影响，在卫星的结构中

会产生周期性冷热变化且分布不均匀的瞬态温度

场，恶劣的温度交变环境或较大的温度梯度可引

起材料的尺寸变化，从而引发结构的变形，影响

卫星在轨精度。所谓内因，即卫星机械组件的材

料本身的“热胀冷缩”的属性。大多数材料在温

度发生变化时，由于其内部粒子的振动而引起结

构外形尺寸的变化。对于高精度机械系统而言，

一般要求其组成材料和结构在空间温度发生变化

时能保持尺寸和精度的稳定，因此所使用的材料

应有较小的热膨胀系数。

卫星在天基环境中产生的热形变具有复杂性

的特点。不同的轨道和卫星姿态条件下，卫星平

台各部分温度分布不同，当卫星平台在轨运行时，

温度分布会随轨道和姿态的变化而变化[13-14]，从而

使得星间激光通信终端等高精度载荷机械精度也

会呈现复杂变化，且地面试验很难对在轨温度环

境进行精确模拟，无法直接对其在轨变形情况进

行验证。

热形变对激光通信终端的影响主要表现在以

下三个方面[15-16]：

① 影响光学天线面型精度

激光终端的光学材料受到太阳光照容易引起

变形，以光学天线为例，天线增益表示天线辐射

集中程度的参数，天线增益与天线面型精度误差

之间的关系如下所示[17-19]：

G
G0

= exp
 
 
[[[[ - ( 4πδλ )  ]]]] (1)

式中，G、G0表示实际反射面与理想反射面的天线

增益；δ代表实际反射面的形面精度误差(RMS)，

可通过实际反射面与理想反射面的尺寸偏差求出；

λ代表光学天线的工作波长。当波长一定的情况

下，改变天线的形面精度会使光学天线的增益下

降，影响光束传输距离。

② 影响激光终端的指向误差

激光终端的光学头单机安装在卫星舱外，很
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容易受到卫星平台热形变的影响，使得光学头相

对星敏感器安装位置发生变化，最终导致光学天

线理论指向角度与目标实际角度产生偏差，影响

激光光轴的指向精度。

③ 影响激光终端光学头后光路光学元件安装

位置和镜面面型

温度对后光路收发光路一致性的影响主要体

现在两个方面：一方面，激光终端后光路组件一

般位于激光终端光学头单机底部，靠近卫星平台

安装面，卫星平台热形变会导致激光终端光学头

单机安装面产生应变扭曲，影响后光路上相应镜

组原有装调位置及面型精度；另一方面，激光终

端单机内部自身由于外热流及工作产能产生的温

度变化，影响后光路上相应镜组原有装调位置及

面型精度；破坏信号光发射光路及接收光路的同

轴度，影响系统耦合效率。

1 理论分析

热变形分析研究是航天器热变形控制的重要

环节[20]。在卫星方案设计阶段，可根据以往型号经

验和历史仿真数据，创建热变形分析初步模型，

进行典型工作状态下的热变形分析，了解航天器

结构应力、应变以及变形等情况；同时进行设计

参数敏感度分析，指导高稳定结构设计，为方案

选型和优化设计提供技术支撑。在地面试验阶段，

根据热变形分析的温度场结果，设定各个部件温

度条件，制定试验工况，地面热试验的结果可用

于修正热变形分析模型。在详细设计阶段，进行

全周期内温度环境仿真分析，获取关键部件的详

细温度环境，基于修正后的热变形分析模型，预

测恶劣环境下的热变形情况及对载荷性能的影响，

也为在轨变形测量和主动控制提供选型依据。

热变形分析的一般分析流程包括轨道外热流

计算、温度场分析和热弹性分析等[20]。

① 轨道外热流计算，根据卫星轨道参数计算

光照角度系数等，获取轨道外热流；

② 温度场分析，根据卫星设计要求建立卫星的

CAD (计算机辅助设计)模型，在此基础上建立热

分析模型，获得卫星系统内各个设备的温度分布；

③ 热弹性分析，将温度场分析结果作为体载

荷加载到结构有限元模型进行力学分析，通过对

变形值的处理可以得到敏感元件的刚体位移和形

面变化[21]；温度场映射，即温度场分析结果传递至

热弹性分析工况，旨在解决温度场分析模型和热

弹性分析模型网格不一致的情况。

温度场指的是在特定时间和空间范围内的温

度变化，它可以作为空间坐标和时间的函数[22]。由

于温度是标量，因此温度场属于标量场。常用的

空间坐标系有直角坐标系、柱坐标系和球坐标系。

在直角坐标系中，温度场的表达形式为：

t = f ( x,y,z,t ) (2)

式中，t表示温度，x、y、z为三个空间坐标，τ表

示时间。若温度场各点的温度均不随时间变化，

即∂t/∂τ=0，则该温度场称为稳态温度场；如果温

度随时间变化，则称该温度场为非稳态温度场。

物体形状的变化与各点位移之间属于完全几

何关系，所以热弹性方程里的几何方程和弹性力

学中的相同。在弹性物体内出现∆T的温度变化时，

若研究对象不受约束，其内部各点的微小长度会

产生 α∆T的正应变(α为弹性体材料的线热膨胀系

数)。对于各向同性材料而言，线热膨胀系数不随

方向改变，所以也不会产生剪切应变。

{ εxo = εyo = εzo = αt
γxyo = γyzo = γzxo = 0

(3)

式中，ε为 x，y和 z方向上的正应变，γ为 x，y和 z

方向上的剪应力。

通常而言，受温度载荷影响的物体不会出现自

由变形的情况。这是由于存在边界约束，且物体

内部各个区域之间相互制约，于是便产生了热应

力。而热应力的存在又会促使物体发生变形。所

以，物体在温度载荷下各个方向上的总变形量为：

 

{

 

|

|

|
||
|
|

|

|

|

|

|

|

|
||
|

|

|

|

εx =
1
E [ ]σx - μ ( )σy + σz + αΔT

εy =
1
E

[ ]σy - μ ( )σx + σz + αΔT

εz =
1
E [ ]σz - μ ( )σy + σx + αΔT

γyz =
1
G
τyz ,γxz =

1
G
τxz ,γxy =

1
G
τxy

(4)

理论上，针对给定温度场的热变形分析问题，

通过求解上述微分方程组，就可以得到弹性物体

的应力、应变和位移分布。一般情况下，方程组

不易求解，通常需要借助一些特殊的求解方法，

例如位移法、应力函数法、有限元方法等。

将弹性体离散为结构单元，采用有限元方法

开展热变形仿真分析。弹性体承受载荷时产生应

变{ε}和应力{σ}，将温度变化产生相应的应变定义
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为{ε0}，弹性体的应力-应变关系写为：

{ε} = [Q ]
-1

{σ} + {ε0} (5)

式中，[Q]为弹性矩阵。弹性体的应力表示为：

{σ} = [Q ]({ε} - {ε0}) (6)

单元体的势能由以下两部分组成：

① 单元的应变能

U =
1
2 ∬ e

{ }σ
T({ε} - {ε0}) dxdydz =

1
2 ∬ e
{ }[ ]Q ( ){ }ε - { }ε0

T

• ({ε} - {ε0}) dxdydz =

1
2 ∬ e

{ }ε
T[Q ]{ε}dxdydz -

1
2 ∬ e

{ }ε
T[Q ]{ε0}dxdydz +

1
2 ∬ e

{ }ε0

T
[Q ]{ε0}dxdydz =

1
2

{δ}T[ K ]{δ} - {δ}T{L} + {C}

(7)

上式中，[K]为刚度矩阵，{L}为热载荷向量，{C}

为与节点位移无关的项。

② 外力势能

外力可分为三类：体积力{Pv}、表面力{Ps}、

和节点集中力{Fe}，单元体的外力势能为：

V =-  
 
[[[[∬

e

{ f }
T
{Pv}dV + ∫

Γ

{ }f
T
{ }Ps dA + { }δ

T{ }Fe
 
 
]]]] =

-{δ}T 
 
[[[[∬

e

[ N ]T{Pv}dV + ∫
Γ

[ ]N
T{ }Ps dA + { }Fe

 
 
]]]] =

-{δ}T{F}

(8)

式中，{f}为单元体任一点的位移，[N]为形函数矩

阵，{F}为等效节点力。将单元势能的各部分相加

后可以得到总势能泛函的表达式。

Πe =U + V =
1
2

{δ}T[ K ]{δ} - {δ}T{F} -

{δ}T{L} + {C} (9)

利用最小势能原理，对上式变法后并整理可

以得到：

[ K ]{δ} = {F} + {L} (10)

根据上式及边界条件，可以求解出节点的位

移、结构的应变及应力。

NASTRAN(有限元分析软件)在航空航天与汽

车工业中应用广泛，在结构分析领域表现尤为卓

越，能够精确处理线性和非线性的静态、动态结

构问题，并且具备精度高、兼容性好的优点[23]。运

用该软件开展热变形分析时，主要包含前处理、

求解以及后处理这三个关键步骤，详细内容可参

照表 1。在前处理阶段进行精细建模并准确定义材

料属性，求解阶段正确设置并运行，后处理阶段

对结果加以分析和优化，这确保了热变形分析的

准确性与有效性。在卫星结构设计时，合理运用

仿真软件进行热变形分析，有助于工程师预测结

构在温度变化时的表现，从而优化设计，提升结

构的可靠性和性能。

按照上述流程，能够利用 NASTRAN开展全

面的热变形分析[24]。

指向精度是光学天线指向机构的关键技术指

表1 开展热变形分析步骤

Table 1 Thermal deformation analysis steps performed by finite element software

步骤

前处理

求解

后处理

详细流程

建几何模型

定义材料属性

网格划分

定义工况

设置分析类型

生成求解输入文件

运行求解

查看结果

结果分析

验证与优化

内容

使用建模软件PATRAN (有限元分析前/后处理软件)创建结构的几何模型，定义模型的尺寸、形状和结构特征。

指定结构所使用材料的热物理和机械属性，如热膨胀系数、导热系数、密度和弹性模量。

对几何模型进行网格划分，将其离散为有限元单元。选择合适的单元类型和网格密度，以平衡计算精度和计

算量。

指定温度载荷，如环境温度变化、内部热源等。确定分析工况，包括静态、瞬态或周期性热分析。

选择适当的分析类型，如热分析、热-结构耦合分析等。对于热变形分析，通常需要进行热分析后进行结构分析

(即热-结构耦合分析)。

根据前处理的设置，生成NASTRAN求解器所需的输入文件。确保所有材料属性、边界条件、载荷和工况定义

正确。

使用NASTRAN求解器运行分析，解决热分析和随后的结构分析。监控求解过程，确保计算顺利进行并得到收

敛解。

使用后处理软件PATRAN查看分析结果，检查温度分布、热流分布、热应力和热变形等结果。

通过结果后处理，分析温度变化对结构变形和应力分布的影响，识别可能的热应力集中区域和变形最大值。

验证分析结果是否符合预期，检查是否存在异常或错误。根据分析结果，对结构设计进行优化，如调整材料、改

变几何形状或改进边界条件，以减小热应力和变形。
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标，它直接关系到整个系统工作的可靠性。在初

始扫描捕获阶段，激光通信终端要对整个不确定

区域进行螺旋扫描，借助探测器判断捕获是否成

功并测定对方光束的方向，根据测得的光斑脱靶

量计算出目标激光通信终端在本地激光通信终端

空间坐标系中的矢量方向，然后调整机构指向，

让入射光斑进入精跟踪视场范围。激光通信终端

的指向误差会直接对不确定区域的范围和扫描精

度产生影响，指向误差较大时，会使扫描捕获时

间变长、捕获概率变低，甚至可能导致系统失效。

电子科技大学李晓峰[25]等人经分析研究可得：在

光束发散角 α一定的情况下，指向误差 σ增大

1.732倍，此时突发误码将提升 4个数量级。由此

可知指向误差对激光通信链路性能的影响非常大。

掌握卫星激光通信终端在轨指向误差和通信误码

率的变化规律，对我们进行系统指标设计和在轨

温控指标的确定是有帮助的。

2 仿真分析

采用有限元方法计算卫星平台在不同的观测

姿态和日照环境下的非均匀温度分布及其变化规

律，探讨激光终端光学头安装面面形与星敏感器

安装面在实时变化的光照影响下的演变规律。

2.1 低轨卫星分析研究

激光终端光学头一般安装于卫星平台舱外，

以低轨倾斜轨道卫星为例设置其轨道高度为

1
 
150 km，倾斜角度为 50°左右，轨道周期是

108.34 min。太阳光照面在–74°~74°之间变化。卫

星在轨温度变化的外界影响因素主要是空间外热

流。光照角为 0°时轨道上阴影期最长为 35 min，

光照角在 58°~74°、–74°~–58°范围内无阴影期，

在轨道面光照角为60°和–60°时为全光照期，该卫

星的–Y侧与+Y侧位置受太阳光照长期照射，卫星

受到空间外热流总和最大。

针对该低轨卫星配置的一台激光终端光学头

和一台平台星敏感器，建立分析模型，经网格划

分后的模型如图1、图2所示。

网格划分要求为：① 承力筒和结构板考虑为

壳单元；② 贮箱和推进剂考虑为壳单元，推进剂

考虑为均布质量；③ 各种仪器设备：激光终端，

星敏感器等模型考虑质量点载荷或均布质量。

边界条件属于在轨自由状态情况，模型具体

参数如表2所示：

设计光学头与星敏感器通过 4个安装点实现支

撑框架连接，考虑光学头支撑框架选用零膨胀复

合材料制成，在结构模型中将光学头安装位置连

接到 4个点上，设卫星材料参考温度为 20 ℃并进

行热变形分析。完成上述模型构建、约束条件定

义和载荷施加之后，基于结构有限元计算软件进

图1 卫星平台模型

Fig. 1 Satellite platform model

图2 星敏感器模型

Fig. 2 Star sensor model

表2 模型使用材料参数表

Table 2 The model uses a material parameter table

材料

铝合金2A12T4

镁合金

碳纤维M55J

蜂窝芯

E/GPa

70.6

40.2

2 888

8.04 × 10-5

G/GPa

27

-

4.6

1.508

V

0.3

0.3

0.266

1/3

σS/MPa

250

120

-

-

ρ/(kg/m3)

2 780

1 780

16 000

33

A

2.27E-005

2.37E-005

-1.3E-006

3.24E-005

-
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行仿真求解。在MATLAB中调用Nastran[26-28]进行

结构热变形的仿真计算。对于该低轨卫星光学头

指向误差的仿真分析，一方面选取高低温极限工

况下进行计算，另一方面选用卫星运行一个轨道

周期(130 min)每隔10 min一个工况进行计算。

2.1.1 极限工况分析

低轨卫星光学头高低温极限工况下的温度云

图和热变形云图如图3所示。

低轨卫星星敏感器高低温极限工况下的温度

云图和热变形云图如图4所示。

经仿真计算，在高温极限工况下，光学头安

装面相对于星敏感器的变化量为 7.148 297角秒(等

于 0.034 7 mrad)，光学头安装面相对于基准面的变

形量为 83.586角秒(0.405 mrad)，星敏感器相对于

基准面的变形量为115.993 4角秒(等于0.562 mrad)。

在低温极限工况下，光学头安装面相对于星敏感

（a）高温温度云图
（a）High temperature 

contour map

（b）高温热变形云图
（b）High-temperature thermal 

deformation contours  

（c）低温温度云图
（c）Temperature contour 

of low temperature

（d）低温热变形云图
（d）Low-temperature thermal 

deformation contours 
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图4 星敏感器高低温极限工况下温度云图和热变形云图

Fig. 4 Temperature contour and thermal deformation contour of the star sensor under high and low temperature limit conditions
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（c）低温温度云图
（c）Temperature contour of low temperature

（d）低温热变形云图
（d）Low-temperature thermal deformation contours

（a）高温温度云图
（a）High temperature contour map

（b）高温热变形云图
（b）High-temperature thermal deformation contours

图3 光学头高低温极限工况下温度云图和热变形云图

Fig. 3 Temperature contours and thermal deformation contours under high and low temperature limit conditions
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器的变化量为 105.165 8角秒(等于 0.51 mrad)，光

学头安装面相对于基准面的变形量为 161.508 9角

秒(0.783 mrad)，星敏感器相对于基准面的变形量

为115.900 7角秒(0.562 mrad)。

2.1.2 轨道周期分析

为了进一步研究光学头在天基环境中指向误

差的变化规律，此次仿真不仅讨论高低温极限工

况下指向误差的大小，还针对该卫星在轨运行一

轨的情况开展仿真分析研究，选取运行 10 min

为一个工况，总计选取 13个工况，即在轨运行

130 min，在该卫星一个轨道周期内，选取 13个时

间节点进行分析，低轨卫星光学头对应时间点温

度云图和热变形云图如图 5所示。鉴于篇幅受限，

本文只附7个时间点(每隔20 min)的工况。

高轨卫星星敏感器对应时间点温度云图和热

变形云图如图6所示。

图5 一轨中7个工况光学头的温度云图及热变形云图

Fig. 5 Temperature contours and thermal deformation contours of optical heads under 7 working conditions in one track
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图6 一轨中7个工况星敏感器的温度云图及热变形云图

Fig. 6 Temperature contours and thermal deformation contours of 7 operating condition star sensors in one orbit
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经仿真计算，在一个轨道周期内，激光终端

光学头安装面相对于基准面的变形量最大为

28.281 1角秒(0.137 mrad)，星敏感器相对于基准面

的变形量最大为 63.171 2角秒(0.306 mrad)，综合

激光终端光学头安装面相对于星敏感器的变化量

最大为 60.861角秒(0.295 1 mrad)。仿真结果如表 3

所示。

将高低温工况与上述低轨卫星在轨运行一圈

的13个工况下的数据整理成图7所示。

从图 7可得，该低轨卫星激光终端光学头指向

误差最大时对应在低温极限工况下，指向误差大

小为 0.51 mrad，指向误差最小时对应在高温极限

工况下，指向误差大小为 0.034 7 mrad，最大指向

误差与最小指向误差相差 0.475 3 mrad；该低轨卫

星在一轨中激光终端光学头指向误差最小为20 min

时的变形量 0.034 5 mrad，指向误差最大为 70 min

时的变形量 0.295 mrad；在轨一圈中相邻 10 min内

产生指向误差的变化梯度为最大 0.161 3 mrad，最

小为0.034 5 mrad。

2.2 高轨卫星分析研究

设计该高轨卫星配置一台激光终端光学头和 1

台星敏感器，卫星网格划分后的模型如图 8、图 9

所示。

对该高轨卫星的模型进行仿真计算，一方面分

析高低温极限工况下激光终端光学头指向误差的变

化情况，另一方面分析卫星在轨运行 24 h内每 2 h

一次的激光终端光学头指向误差变化情况。

2.2.1 高低温极限工况指向误差

高低温工况下激光终端光学头的温度云图和

热变形云图如图10所示。

高低温工况下的星敏感器温度云图和热变形

云图如图11所示。

仿真分析激光终端光学头相对不同星敏感器

的指向误差，结果如表4所示。

由图 10可以清晰得知，在高低温极限工况下

表3 低轨卫星指向误差变化情况表

Table 3 Changes in the pointing error of a LEO satellite in 

one circle

工况

高温极

限工况

低温极

限工况

10

20

30

40

50

60

70

80

90

100

110

120

130

星敏感器

变形量/″

115.993 4

115.900 7

63.171 2

13.262 9

27.009 4

32.798 5

30.137 0

27.558 3

33.179 3

22.356 9

10.107 3

27.247 9

39.082 3

47.236 3

9.664 1

光学头

变形量/″

83.586

161.508 9

26.917 3

25.1

27.124 7

25.901 4

21.896 8

25.573 8

28.281 1

23.997

14.996 5

11.025 9

10.135 6

27.184 0

25.074 5

指向

误差/″

7.148 29

105.165 8

16.607 5

7.111

20.326 7

25.943 1

33.276 2

48.447 6

60.861

46.065 5

12.788 1

13.245

16.746 2

8.185 9

7.496 6

指向

误差/mrad

0.034 7

0.51

0.080 5

0.034 5

0.098 5

0.125 8

0.161 3

0.234 9

0.295 1

0.223 3

0.062

0.064 2

0.081 2

0.039 7

0.036 3
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图7 低轨卫星指向误差变化曲线图

Fig. 7 Low-orbit satellite pointing error curve

图8 高轨卫星光学头安装面模型

Fig. 8 Model of the mounting surface of the optical head of a 

high-orbit satellite

图9 高轨卫星星敏感器安装面模型

Fig. 9 Model of the mounting surface of star sensor of a high-

orbit satellite
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激光终端光学头指向误差最大为 1.33 mrad (低温)，

指向误差最小为1.07 mrad (高温)。

2.2.2 冬至指向误差

冬至 12个工况下光学头温度场及热变形云图

如图 12所示，鉴于篇幅受限，本文只附 7个时间

点(每隔4小时选取一个工况)的工况。

冬至 12个工况下星敏感器温度场及热变形云

图如图13所示。

表 5的数据是激光终端光学头相对于星敏感器

的指向误差。从表中可以得到，星敏感器最大变

形量为 220.216 5 "(1.07 mrad)，光学头最大变形量

为122.874 4 "(0.596 mrad)。

对上面的指向误差参数进行整理分析可得

图14。

由图 14可知，在冬至 24小时中，指向误差最

大在冬至 1 h达到了 1.111 7 mrad，最小在冬至 19 h

时为 0.820 1 mrad；星敏感器一天中的变化量波动

较小，相邻2 h间波动最大为0.163 7 mrad，最小为

0.000 1 mrad；若在轨使用时选用该星敏感器获取

信息时需要再次建链时，需要再次采取恒星标校

措施。

综合上述研究，对高低轨卫星在高低温极限

工况下激光终端光学头因热致产生的指向误差大

小进行对比分析，分析结果如表6所示。

综上可得，高轨卫星相对低轨卫星的激光终

端光学头产生的指向误差较大，所以针对高轨卫

星激光终端自身结构，热控设计及其在整星的布

局应考虑更加全面，采取相应的解决措施，如增

加激光终端底座与后光路安装底板的厚度，优化

热控设计使其在轨工作时温度梯度符合其使用要

求等。

（a）低温温度云图
（a）Temperature contour of 

low temperature 

（b）低温热变形云图
（b）Low-temperature thermal 

deformation contours  

（c）高温温度云图
（c）High temperature

contour map 

（d）高温热变形云图
（d）High-temperature thermal 

deformation contours  
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图10 光学头高低两个极限工况下的温度及热变形云图

Fig. 10 The optical head diagram of temperature and thermal deformation under the two extreme operating conditions of high and low
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（c）High temperature
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（d）高温热变形云图
（d）High-temperature thermal 

deformation contours 
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图11 星敏感器高低温极限工况下温度云图和热变形云图

Fig. 11 Temperature contour and thermal deformation contour of the star sensor under high and low temperature limit conditions

表4 高低温极限工况下仿真结果

Table 4 Simulation results under high and low temperature 

limit conditions

工况

低温

高温

星敏感器变形量/

(″/mrad)

212.879 5/1.032 1

199.08/0.965 2

光学头变形量/

(″/mrad)

110.371 1/0.535 1

112.328 9/0.544 6

指向误差/

(″/mrad)

273.715 3/1.33

220.469 3/1.07
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图12 冬至24 h中选取7个工况下的温度云图和热变形云图

Fig. 12 Temperature contours and thermal deformation contours under 12 working conditions were selected in the 24 h period of 

winter solstice
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图13 冬至24 h中选取12个工况下的温度云图和热变形云图

Fig. 13 Temperature contours and thermal deformation contours under 12 working conditions were selected during the 24 h period 

of winter solstice

··31



第 46 卷第 2 期张 萍等，外热流环境中星间激光快速建链影响分析研究

3 结束语

以星间激光通信链路快速稳定建链为应用背

景，采用有限元分析方法对激光终端基准与卫星

平台星敏基准因热致形变产生的指向误差进行研

究，通过分别建立低轨、高轨两型卫星仿真模型，

开展卫星在轨运行中，基于太阳光照角度变化、

星上单机热辐射、整星热控等多因素复合影响情

况下的星体结构形变分析。在低轨卫星仿真模型

中，获得激光终端光学头与卫星平台星敏之间因

热致形变产生的指向误差最大为 0.51 mrad；在高

轨卫星仿真模型中，获得激光终端光学头与卫星

平台星敏之间因热致形变产生的指向误差最大为

1.33 mrad。通过分析高、低两型卫星激光终端受

热形变影响产生指向误差，计算不同轨道高度卫

星在轨受热变形影响产生的激光终端与卫星平台

星敏之间的安装基准误差量，分析获取星间激光

通信链路指向误差变化规律，为星间激光通信终

端在轨应用及数据分析基础，同时为整星响应单

机布局及总体热控提供设计参考。
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