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地球低轨道卫星天线在轨热致振动分析
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摘 要：由于地球的频繁遮挡，当地球卫星在低轨道运行时，卫星的可展开天线会处在高低温交替的环境中，从而

形成剧烈变化的温度场。剧烈的温度梯度变化会导致柔性较大的可展开天线发生热致振动，降低卫星全极化探测头

部等关键部件的寿命。首先建立某型号卫星的物理模型，然后利用有限元法对其进行在轨时的空间瞬态热分析,得到

可展开天线的温度场，将温度作为约束映射到结构仿真中，再在结构有限元模型上分析卫星的热变形，实现卫星天线

热致振动的预测并为天线结构优化设计提供数据支持。对卫星模型进行热分析可以监测各时期的温度场以及预测有

可能发生的热致振动，从而在不断优化设计的基础上避免这种不利的扰动。
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Abstract : When the earth’s satellite is in the low orbit, the deployable antenna of the satellite will be in high and low

temperature environments alternatively due to the frequent shielding of the earth. Thus, severe temperature gradient changes

can lead to thermal vibration of the deployable antenna with large flexibility. It will reduce the lifespan of some key

components of the satellite such as the whole polarized detection head. In this paper, the physical model of the satellite is

built. Then, the transient heat transfer analysis of the satellite in the orbit space is done by means of the finite element

method and the temperature field of the deployable antenna is obtained. The temperature field is mapped into the structure

simulation as a constraint and the thermal deformation of the satellite is analyzed using the structural finite element model.

Finally, the thermal vibration of the satellite antenna is predicted and the data support is provided for the structural optimal

design of the antenna. Thermal analysis of the satellite model can monitor the temperature field in different periods and

predict the possibility of thermal induced vibration so as to avoid this kind of unfavorable disturbances through the

successive optimization design.
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卫星尤其是对于暴露在外的卫星天线部分，在

空间中实际的服役工作环境是非常恶劣的，太空环

境为-269 ℃（4 K）的超低温环境，与此同时，还要考

虑太阳辐射的影响 [1–2]。而运行时候每个周期都
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要经历剧烈的温度变化，会使得材料急剧老化，严重

降低材料的服役寿命。高温会使得结构材料的强度

下降，影响结构的整体稳定性；低温又会使得密封材

料变脆而失效 [3–5]。而卫星在太空环境中飞行所经

历的 频繁的温度剧变会导致探测头部等关键部件

发生热致振动现象，降低卫星天线的寿命，严重时会

导致卫星关键部件损坏。因此在设计建造卫星之

前，有必要对卫星进行热致振动分析，特别是伸出星

体的天线部分 [6–7]，保证卫星天线部分的热设计合
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理，从而满足卫星的服役要求。

在卫星的在轨热致振动分析方面，Thornton等

人作出了巨大的贡献，他对卫星热致振动的前期研

究给后继者们很大的借鉴。文献[8]研究了在太空

环境中展开的太阳能电池板的动力学问题；文献[9]

和文献[10]研究了振动力学方面的辨识方法。文献

[11]尝试通过改变航天器的安装和结构搭配来减少

振动；文献[12]和文献[13]研究了星载天线的热分析

和热变形问题。虽然上述研究均取得了令人瞩目的

效果，但对于低轨道、短周期的卫星热致振动分析，

由于温度变化较快，更难以分析，很少有人在这方面

进行研究 [14]。卫星全极化探测头部是卫星的关键部

件，其内部有大量的敏感元件，当卫星在太空中运行

时其对温度场要求较高，工作时要求较平稳的工作

环境。因此对于低轨道卫星天线的热分析和热致振

动的预测是十分必要的 [15]。

文中利用NX软件对某型号卫星天线进行在轨

运行空间瞬态热分析,掌握可展开天线的温度场，将

温度约束映射到结构仿真中去，实现卫星天线热致

振动的预测并提供数据支持。

1 卫星天线探测头部模型

1.1 天线结构

仿真分析的XX-1号卫星天线结构三维模型如

图1所示。

该天线部分由天线发射器及其支撑结构、高频

箱、天线扫描机构、天线展开铰链、天线展开定位机

构、冷空反射器等部分组成。其中高频箱以及天线

扫描机构可合称为全极化微波辐射计探测头部，其

中高频箱安装在载荷舱背地面舱板外侧。收拢时天

1. 反射器 2. 探测头部 3. 星体

图 1 卫星三维模型及内部细节

线反射器锁紧在卫星+X向顶板上，高频箱锁紧在卫

星背地板上。天线布局在卫星圆锥形舱段+Z 方

向。辐射计工作时高频箱四个锁紧释放机构的固定

部分以及安装在中轴顶面的冷空反射镜和标定热源

是不动的，其他部分在钛合金轴上的电机带动下匀

速转动。

1.2 材料物理属性

在进行热分析时，材料的吸收率和发射率这两

个热光属性参数尤为重要。可展开天线主要使用材

料为碳纤维铝蜂窝板和铝合金材料，二者的导热系

数、半球发射率以及太阳吸收率等参数如表1所示。

对于铝合金材料来说，其表面有两种处理方式，

分别是镀银处理以及导电氧化处理，经过处理后，前

者表面的吸收率和发射率比后者小一半左右。另外

本次热设计中还使用了两种温控漆。

1.3 轨道设定

该卫星采用近圆太阳同步冻结轨道，由于轨道

倾角接近 90°，在实际运行时会经过南北两极附近，

又被称为近极地太阳同步轨道。预计在轨寿命为5

年，轨道平均高度为 786.21 km，卫星星下点轨迹的

回归周期为3天。标称轨道参数如表2所示。

表 1 卫星材料的物理属性

材料

碳纤维铝蜂窝板

铝合金

导热系数λ/(W∙m-1∙K-1)

1.64

117.2

半球发射率

0.74

0.14

太阳吸收率

0.92

0.36

表 2 卫星轨道基本参数

参数类型

轨道半长轴

轨道平均高度

轨道平均周期

轨道倾角

偏心率

近点角距

交点地方时

参数数据

a≈717 km
h≈786 km
T≈100min

i≈99°
e = 0.001
ω = 90°

降交点地方时 5 : 30 AM

卫星在近极地太阳同步轨道运行时的模拟图如

图2所示。

由图2可知，卫星运行在低轨，绕地球一圈的周

期远小于地球同步轨道。运行在极地轨道的目的是

便于卫星进行全球范围内的观测和应用。

图 2 卫星实际运行轨道示意图
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2 卫星可展开天线热分析

2.1 网格划分

在建立卫星天线的模型之后，需要对模型划分

网格，划分好的网格模型如图3所示。

图 3 卫星天线网格模型

不同部件网格的参数不同，主要体现在网格的

厚度设定不同、材料不同、网格表面属性不同。上述

三种参数差异最终都体现在不同的热光属性上。安

装在扫描机构内侧的单机网格与侧板不共节点，通

过辐射传热。

2.2 热耗添加

卫星在轨运行时，为了完成空间信号的接收、调

节、放大及后处理，需要各个单机的配合，在这些单

机工作的同时，会释放出热量，这些被排放出来的废

热叫做热耗。对于某个单机来说，热耗一般比较小，

甚至在 1W左右，但是该卫星全极化微波辐射计内

的单机数目众多，因此在热分析时热耗因素是不可

忽视。除了工作单机存在热耗以外，卫星天线反射

器、馈源组件等也存在着热耗。针对这些热耗大小

不尽相同的情况，采用调节加热器的功率大小模拟

不同部分的热耗。卫星内部一些关键部件对温度变

化比较敏感，工作温度范围小，为防止卫星在轨运行

时这些部件的温度场超出热控要求，在仿真时添加

循环加热回路来模拟其特殊工作部件的功能。

3 在轨热致振动分析

3.1 温度场分析

计算中考虑卫星在太阳同步轨道时的对地定向

姿态。由于它是低轨道卫星，环境热负荷不仅要考

虑太阳辐照，还要考虑地球红外和反照的影响。卫

星星体上安装全极化微波辐射计探测头部的位置为

恒温 20 ℃，卫星的+Z轴指向地球，+X轴为飞行方

向，+Y轴向按右手螺旋定则指向冷空，太阳位于夏

至时刻位置。计算工况为典型的高温工况，利用NX

软件的TMG模块求解器求解瞬态条件下的温度响

应，得到该型号全极化微波辐射探测头部的温度

场。以卫星的核心机构为例，温度场如图4所示。

图 4 卫星高频箱的温度场

卫星内部的温度基本一致，其原因是在对卫星

进行热设计时，添加了非常复杂的热耗方案。整个

全极化探测头部的热耗总量达 159.89 W，这些热耗

被分成数十份分配在各个波导组件上，而且各部件

的热耗不尽相同。

从图4可以看出，馈源组件的温度较低，这是因

为馈源组件的大部分结构在高频箱顶板的外侧，直

接跟太空环境接触。选取卫星可展开天线的某组件

在轨运行达到温度场稳态时五个连续周期的温度-

时间变化曲线，如图5所示。

图 5 可展开天线某组件温度-变化曲线

从图5中可以明显看出卫星可展开天线在轨运

行时候温度场所表现出的周期性。由于太阳同步轨

道周期时间较短，大约为 100 min，而且不会被地球

遮挡，一直暴露在太阳辐照下，所以温度变化平滑且

基本对称。

3.2 热致振动预测

可展开天线在轨运行时，处于极端的太空环境

中，这种环境形成冷热变化且分布不均匀的瞬态温

度场，温度场变化使得结构在很大的温度梯度驱动

下发生热振动等不利的扰动，可展开天线结构尺度

大、柔性大、固有频率低，导致扰动更加强烈。在卫

星运行时，由日照区进入阴影区或由阴影区进入日

照区时，结构热流都会发生突变，从而有可能诱发天

线热致振动现象。

在结构有限元模型上建立空间系统热映射求解

器对以上在轨温度分析结果进行映射。得到映射后

的温度场，如图6所示。

地球低轨道卫星天线在轨热致振动分析 215
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图 6 结构有限元模型映射的温度场

将映射后的温度场与之前热分析的温度场结果

（见图7）进行对比，发现在轨运行的温度分析结果完

全一致，这样就消除了不同类型结构仿真结果差异

来源于温度映射差异的可能性，为之后研究热致振

动预测提供了数据支持。

图 7 空间热模块下热分析的温度场

将温度映射所得结果文件作为温度载荷加载至

结构模型上，然后添加固定位移约束等条件，进行求

解计算。卫星在轨发生由温度梯度变化导致的微小

振动现象，偏离卫星探测头部的最大幅值均方根的

值为 0.02 mm，根据衡量天线型面精度的一般要求

标准，发现该卫星探测头部偏离原位置的振动幅值

均方根值远小于低轨道卫星在轨运行的变形阈值。

这表明上述研究结果满足要求，该型号卫星在轨运

行时的温度场在合理的热控范围内，且不会发生破

坏性的热致振动现象。

4 结 语

（1）卫星温度升高主要由太阳辐射、卫星工作

产生的废热以及循环加热回路等产生的热量导致，

这些热量为处在-269 ℃的太空环境中的卫星天线提

供了一个温和的工作环境，然而也产生了热致振动

的副作用。为了避免卫星在轨运行时发生这种不利

扰动，有必要对加载温度载荷下的卫星进行结构分

析，在设计阶段预测卫星工作时可能发生的热致振

动，掌握全极化探测头部的变形量等相关数据，为将

来卫星在太空中的平稳运行提供数据支持。

（2）对某型号卫星进行在轨热致振动分析，得

到卫星天线的温度场分布，加载温度载荷后振动最

大幅值的均方根值为0.02 mm，远低于行业标准，计

算结果为卫星天线设计提供了校核和参考意见。
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