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大型航天器结构热稳定性试验
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摘要!结构形面热稳定性是航天器结构设计的重要指标之一&对航天器在轨真空低温环境下功能与性能的实现具有重要作

用&为确保航天器结构热稳性设计的正确性&需在地面开展空间环境热稳定性测试试验$针对大尺寸结构高精度*高频率热变形

测量需求开展研究&采用光学摄影原位变形测量技术&设计了多相机融合测量系统架构及测量方法&有效保证了大型结构最优变

形测量场的构建&并通过系统机电*图像采集装置的智能化同步控制设计&实现了图像数据的空间位置属性的自动匹配$通过试

验验证&结果表明该系统可满足真空低温环境下尺寸不小于
$<

的瞬态*高精度结构变形测量&最小测量周期可达
&#U

&单向测

量精度优于
"'

%

<

&测试过程运行稳定可靠%

关键词!大型航天器$结构$热稳定性$变形测量$系统设计
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引言

航天器在轨始终经历着复杂的空间环境&受到太阳辐

照时&结构快速升温&被地球或者航天器本身遮挡时&结

构快速降温&因此进出地影时结构会产生巨大温差&这些

温度梯度效应都会使航天器结构出现热变形&进而影响载

荷性能指标实现%

随着我国航天技术的快速发展&航天器结构设计性能

要求日趋提高&尤其在空间站平台*遥感平台*通信平台

等航天器领域&光学相机和大型天线等关键载荷的应用对

航天器结构在空间环境下稳定性要求越来越高&达到微米

量级%为测试航天器结构热稳定性设计是否满足需求&使

得相机和天线载荷发挥优良性能&在完成航天器结构模型

热力耦合仿真的基础上&通过空间环境模拟试验完成结构

初样件的热稳定性测试是必不可少的工程技术途径%

目前&结构变形测量手段主要有激光干涉测量*经纬

仪测量法以及光学摄影变形测量等'

(%

(

%激光干涉测量即采

用双光束干涉原理&通过对参考光束和产品表面反射后的

光束的干涉信息来测量被测物品表面的位移梯度&精度高&
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大型航天器结构热稳定性试验系统设计与实现
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但实施复杂&对安装*环境条件要求严格$经纬仪测量法

应用较为广泛&测量量程范围大&精度高&但测量数量有

限&在测量数量多时测试效率较低%随着航天器结构设计

水平的提高*测点数量的增加以及测量环境要求的提升&

激光干涉*经纬仪测量等变形测量手段难以满足复杂真空

热环境条件下大型结构的变形测量需求'

$

(

%摄影测量是以

透视几何理论为基础&基于多目立体视觉三维重建原理的

一种测量手段&该技术具有非接触式*测量速度快*自动

化程度高*测量点数量不限等特点&广泛应用于结构力热

变形测量*微观位移跟踪等场合'

*

(

%

国外摄影变形技术研究及其在航天领域的应用研究较

早%目前&美国国家宇航局 !
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&
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"*欧洲航天局 !
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"*日本等国家相关研究机构均对大型可展开

抛物面天线*空间望远镜等空间结构开展过变形测量试

验'

)

(

%法国
:T1M6HT

公司开展了针对天线产品的热变形试

验&对相机设备进行了防护设计&并通过可旋转装置设备&

提高相机的摄场范围和测量精度'

,

(

%欧空局
C=8CJ

在
I==

大型空间环模设备内对普朗克空间望远镜开展了真空低温

稳态变形测量&测量温度范围覆盖常温至
&*]

&对普朗克

空间望远镜的结构设计和热设计进行了充分验证%德国

/:\F

公司 !

/2ODU6R4HM2TM

A

H25\H6R4HWU

A

HUHTTU1KMV6

"在卫星

天线的热变形测量方面做了许多工作&自
(&&*

年以来&他

们利用摄影测量法先后对几十副卫星天线进行了变形测量&

在这方面积累了大量的实践经验&试件尺寸覆盖
&

*##<<

!&

%*##<<

&测量精度为
(#

%
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图
(

!
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太阳模拟器及普朗克空间望远镜变形测量

航天器经历进出地影
(

次&结构将经受
"

次瞬态外热流

冲击&随着航天器结构复合材料使用比例的增加&复合材

料受空间环境影响较为明显&长期在轨后的结构热力性能

将产生一定退化&结构也会出现变形%为充分掌握航天器

复合材料结构在轨热流变化条件下的热变形情况&提高结

构热稳定性&需开展航天器结构瞬态热变形测量方法研究%

近年来&国外研究机构针对赫歇尔望远镜*詹姆斯韦伯空

间望远镜 !

+P=8

&

8KH+M<HUPHWW=

7

M1H8HTHU1@

7

H

"承力

结构常压以及真空低温环境下瞬态热变形测量开展了一系

列研究%欧空局
C=8CJ

在
I==

大型空间环模设备内利用摄

影测量法完成了赫歇尔望远镜 !

9HRU1KHT8HTHU1@

7

H

"真空

低温环境下的瞬态变形测量&测量精度为
*#

%

<

%美国

?:=:

的哥达德空间飞行中心 !

F=GJ

&

F@OOMRO=

7

M1H

GT4

A

K6JH26HR

"利用摄影测量法完成了詹姆斯韦伯太空望远

镜的集成有效载荷平台 !

/=/

&

/26H

A

RM6HO=14H21H/2U6RD5

<H26

"结构在常温和低温 !

%*]

"环境下的变形测量试

验'

&(#

(

%由此可知&国外采用非接触摄像测量开展航天器结

构热变形测量的技术已较为成熟%

我国自
"#

世纪
'#

年代开始开展航天器真空低温热变形

测量技术&经过数十年技术积累&目前已在通信卫星*深

空探测等平台天线载荷研制中成功开展多次基于摄影测量

技术的热变形试验'

((("

(

%

"#("

年&北京卫星环境工程研究

所采用摄影测量法完成了某型号相机*星敏组合体结构件

常压热变形测量试验&由长度测量精度则算到结构角度测

量精度达到
(*p

%

"#()

!

"#""

年间&北京卫星环境工程研究

所先后开展了多次真空低温环境下大型柔性复杂结构热变

形试验&测量成果显著%然而&当前测试仅限于稳态测试&

即在被测结构达到热平衡后开始测量&对测量时间要求不

高%随着航天器结构设计性能要求的提高&对空间环境

!真空低温环境"瞬态热流条件下的变形测量需求日益增

加&测量周期需求也日趋变小%为满足结构瞬态热变形仿

真的试验验证需求&更好地适应结构与安装载荷机械接口

的变形量要求&亟需开展基于真空低温环境摄影测量的瞬

态热变形测试技术研究%

本文对大型航天器结构热稳定性测试系统进行研究&

基于光学摄影变形测量技术&创新性设计了多摄站变形测

量系统架构&并通过系统自动化集中控制及工作模式的设

计&实现大型结构全自动化瞬态变形测试系统研制&开展

了真空低温环境物理试验验证及试验结果分析&并应用于

航天器型号试验&为结构性能设计提供了有效验证手段&

并为模型修正提供了关键数据支撑%

@

!

系统测量原理与设计组成

@A@

!

测量原理

基于摄影测量的变形测量技术是采用数字相机&通过

在不同方位对统一物体进行拍摄&获取多张数字图像&并

通过对布置于测量对象上的标志点位*编码点位的计算机

图像解算和数据分析&得到测量对象上标定点位的三维坐

标&并通过数据建模最终得出测量对象变形量的一种测试

方法'

(%

(

%

在拍摄过程中&被测物点
[

经过测量相机镜头成像于

像平面&镜头投影中心为
G

&被测点
[

经过投影中心
G

在

像平面上的点为
b

&

[

*

G

*

b

三点共线'

"

(

&共线方程如式
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(
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"
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式中)

5

*

T

为像点坐标$

;

为光学系统主距$

5

(

*

5

"

*

5

%

*

3

(

*

3

"

*

3

%

*

6

(

*

6

"
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%

为组成旋转变换矩阵的
&

个参数&是
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图
"

!

多个拍摄位置解算相机位置关系

用于表征
[G

空间方位的
%

个独立转角的函数$

&

*

'

*

(

是被测点在物方空间坐标系下的坐标$

&

G

*

'

G

*

(

G

是投影

中心
G

在物方空间坐标系下的坐标%由于同一被测点在不

同摄站下的成像光速必交汇于被测点处&因此可采用将该

测点在不同摄站下的共线方程组成共线方程组&解算得到

被测点三维坐标
&

*

'

*

(

%

变形测量的精度与摄影相机设备自身精度*测量基准

精度*测量对象尺寸及测量数据量等因素相关%变形测量

周期则与获取能够解算标志点位三维坐标信息所使用的时

间有关%稳态测试时&对变形测量周期要求相对较小%随

着结构功能设计要求的提高&真空低温瞬态变形测量的需

求日益增多&这对测量周期提出较高的要求%为缩短变形

测量周期&一般采用增加摄站数量*增加相机空间运动速

度&降低获取全覆盖被测产品测量数据所需时间%

@AB

!

系统架构设计

为实现大尺寸结构的瞬态热稳定性测试&提高系统解

算数据采集速度&对变形测量系统架构进行设计&设计了

满足真空低温环境下多相机快速移动的变形测量系统%系

统由悬臂机构*相机保护舱*控制装置*控制软件组成&

组成原理如图
%

所示%其中&悬臂机构用于多相机整体运

动的支撑$相机保护舱内安装测量相机&负责相机真空低

温环境的防护及自转运动$控制装置作为悬臂与相机保护

舱的控制硬件&负责悬臂运动控制*相机保护舱温控及内

部相机运动控制&在第
"

章节进行阐述$控制软件包括集

中控制软件*数据采集软件两部分&在第
%

章节进行详细

阐述%

@A/

!

悬臂机构设计

为了形成快速*瞬态热变形测量能力&需进行摄影测

量的多相机组网拼接测量技术研究&通过多套专业量测相

机形成组网测量系统&在真空低温环境下测量过程中&采

用分区子网拍摄*组合拼接测量&快速获取单次测量点集

的三维坐标值&从而实现大场景高精度瞬态热变形测量

能力'

%

(

%

为实现多摄站测量场的构建&对相机悬臂机构进行设

计&通过多台相机的同步转动&以较小的旋转角度获取测

图
%

!

变形测量系统组成原理图

图
$

!

悬臂机构整体结构示意图

量场的全方位图像数据&从而缩短变形测量周期&实现准

瞬态及至瞬态变形测量的数据获取&相机悬臂机构由龙门

支架以及十字悬梁组成&其中十字悬梁中心轴通过步进电

机驱动以及行星减速机和中空齿轮减速箱的两级减速&实

现对梁臂载荷的运动驱动%

十字梁驱动电机工作在真空低温环境条件下&需采取

主动热控与被动热控相结合的方式&实现对电机的温度防

护%主动热控设计采用薄膜加热器的功率值进行设计%将

电机近似于黑体&其近似黑体辐射功率如式 !

"

"所示)

K

"2

!

V

$

.

-

V

#

$

"

3

!

"

"

!!

式 !

"

"中&

2

为 黑 体 辐 射 常 数
*;),d(#

g'

P

.

!

<

"

;]

$

"&

V

.

为黑体温度&即电机控温目标值&一般取

*i

$

V

#

为背景温度&即容器热沉极限低温值&一般取
(##

]

$

3

为黑体表面积&即电机表面积%已知电机自身发热功

率&不考虑被动热控措施&为保证相机控温至
*i

&薄膜

加热器设计功率值为
(#P

%

@AC

!

相机功能性设计

为实现真空低温环境下相机的正常运行&开展相机真

空低温环境防护技术研究%设计防护筒&并针对防护筒设

计主动和被动加热措施&在筒内壁设计薄膜加热器对筒壁

!
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大型航天器结构热稳定性试验系统设计与实现
#

%"*

!!

#

进行主动加热&并在外侧包覆多层隔热组件&实现对筒子

内相机设备的温度防护%为保证筒子为常压环境&防止防

护筒观察窗口在低温环境下结雾&则对筒内气体进行高纯

氮气置换&降低观察窗露点%

此外&为提高相机对测量对象的视场覆盖率和有效数

据率&设计相机自转转台&相机自转方向与相机拍摄方向

轴相垂直&并集成在相机防护装置内部%

相机保护装置结构设计如图
*

所示%相机防护装置尾

部设计可角度调节的夹具与十字悬梁进行固定%根据测量

场需求&夹具可以最小
"l

的调节间距调节相机角度&用于

优化测量场型面%

图
*

!

相机保护装置结构组成

B

!

系统同步控制装置设计

BA@

!

控制装置总体功能设计

针对变形测量系统设计相应控制装置&装置控制逻辑

基于时序控制思路进行开发&以保证各控制对象控制的同

步性&确保相机测量图像数据与其对应测量区域属性的匹

配性'

($()

(

%控制装置设计功能包括相机摄影触发控制*机

电设备温度和运动控制*测量图像数据预处理以及联动控

制等%针对同步控制装置的设计功能&控制装置硬件设计

组成如图
)

所示&包括相机保护舱控制箱*悬臂机构控制

器*相机控制器组&控制装置软件通过以太网与控制装置

硬件建立通信&与实现变形测量系统设备的集中联动控制%

BAB

!

相机设备控制设计

同步控制装置针对每套相机设备的运动*温度控制分

别设计独立的控制模块&控制模块以控制箱形式进行集成&

控制箱内集成设计了加热功率调节设备*相机转台运动驱

动设备以及限位信号的采集设备&实现对相机保护装置的

温控及运动控制&其中温度控制采用闭环温度控制方式&

保证相机处于适宜相机工作的
(#

!

%#i

的范围区间$运动

控制则通过云台使相机在垂直于相机拍摄方向的水平面以

o)#l

角度进行一定角速度的自转&进一步提高相机随悬臂

机构公转过程中的视场覆盖率&提高测量图像数据有效率%

BA/

!

悬臂机构控制设计

针对悬臂机构运动控制设计相应控制模块&控制模块

基于
ÌJ

进行开发&实现对悬臂控制运动行程*运动模式

图
)

!

变形测量系统同步控制装置设计原理图

的控制以及实时运动状态信息的显示%上位集中控制软件

通过以太网与悬臂机构控制模块建立
8J̀

.

/̀

通信&实现对

悬臂机构的远程联动控制'

(,

(

%

为充分考虑悬臂机构长周期连续往复运动误差积累对

测量图像数据有效性的影响&悬臂往复运行行程末端预留

等待时间&以运动行程
#

!

%)#l

*运动速度
(l

.

U

为例&系统

自
#l

开始运动时开始计时&运动至
%**l

停止运动&然后等

到运动时间至
%)#U

时开始回程运动%通过末端等待设计&

既可以消除行程末端限位开关物理空间对行程末端不能到

达
%)#l

的影响&又能消除长时间往复运动误差的积累&确

保了悬臂机构运动时间空间的一致性%

鉴于摄影测量相机的快门速度为
2U

级&悬臂机构机械

振动频率约为
*#

!

(## 9Y

量级&即振动周期约为
(#

!

"#<U

&相比之下&对相机拍摄图像及精度的影响可忽略不

计&因此&悬臂机构系统不做自身稳定性设计%

/

!

控制软件设计

/A@

!

软件架构设计

控制软件负责热变形测量系统的整体控制&采用分布

式*模块化设计&包括集中控制模块*图像采集处理模块

组成&其中图像采集处理模块包括客户端子模块和服务端

子模块&软件逻辑关系如图
,

所示%

/AB

!

集中控制模块

集中控制模块作为控制软件的核心模块&位于上位软

件层&负责对相机保护舱*悬臂机构等设备控制装置的直

接控制&并将获取各设备状态信息进行实时显示$同时负

责对图像采集模块中图像采集启停*采集周期的设置以及

模块工作状态信息的显示%

集中控制模块软件设计有一键式同步控制功能&在完

成测量场构建模式下的相关参数设置后&实现对悬臂运动*

相机运动及采集的同步启动控制&降低由操作时间误差引

起的数据偏离&提高测量图像数据的质量%

集中控制模块采用
4G4Z

组态软件进行开发&

4G4Z

软件
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卷#

%")

!!

#

图
,

!

同步控制装置软件逻辑关系图

具有丰富的通信控制接口及较强的组态能力&人机交互性

能好&模块软件界面设计如图
'

所示%

图
'

!

集中控制模块软件界面设计

/A/

!

图像采集控制设计

图像采集处理模块由
(

个客户端和若干个服务端组成)

(

"服务端软件运行于下位软件层&与相机控制软件运

行于同一计算机&实现对相机控制软件的数据采集触发的

软控制&相机图像数据库的数据读取&并将数据通过以太

网上传至客户端软件计算机$

"

"客户端软件运行于上位软件层&与集中控制模块运

行于同一计算机&接收集中控制软件的控制指令&发送至

相应服务端软件&此外客户端软件根据变形测量周期设定

值&以采集起始时间为开始&按周期对对各服务端上传的

图像数据进行分组汇总为一个数据包&每一数据包即为变

形测量每周期的测量原始数据&用于进一步的数据处理%

图像采集处理模块采用数据远程传输和数据分组&进

一步确保了多台相机同步采集数据根据空间位置时序进行

分割分组的精确性&有效提升相机数据的正确性及拍摄视

场的覆盖性%

为进一步提高图像采集软件的可靠性&图像采集软件

采用冗余架构设计%缺省情况下&集中控制软件模块通过

图像采集软件客户端模块与运行于相机控制软件计算机中

的图像采集软件服务端模块建立通信&实现摄站的图像采

集控制及数据传输$当图像采集软件客户端软件与某个图

像采集服务端通信发生中断时&图像采集服务端可自动转

换为本地控制模式&执行相机触发控制功能&测量数据保

存至服务端软件本地%通过以上冗余架构设计&有效降低

了多摄像通信故障影响系统正常运行的技术风险&提高了

系统可靠性%

图
&

!

图像采集软件模块设计流程图

C

!

试验验证与结果分析

CA@

!

试验设计

为验证热稳性试验系统真空低温环境下的测量精度性

能&开展了环境验证试验设计'

&

(

%

结合型号试验变形测量场景需求&针对验证试验设计

了直径尺寸为
$;"<

的工装结构模拟装置&用于变形测量

场的模拟及技术验证%如图
(#

所示&结构模拟装置具备控

温功能&通过温度变化实现测试工况的模拟%为标定变形

测量系统的测量精度&系统设计
$

条材质为低热膨胀系数

铟钢材料的长度基准尺&基准尺上部设计粘贴耐高低温环

境的回光反射标志点&标志点点心距通过计量实验室进行

标定&以此作为变形测量系统精度标定的长度基准%

验证试验在直径为
(#<

的
]Q,

卧室空间环境模拟容

器内进行&试验系统现场实施布局如图
("

所示%

试验共设置常温常压*真空低温环境 !真空度优于
);)*

d(#

g%

M̀

*热沉温度低于
(##]

"两种工况%试验过程中&

!
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大型航天器结构热稳定性试验系统设计与实现
#

%",

!!

#

图
(#

!

结构模拟装置示意图

图
((

!

铟钢基准尺及标志点粘贴方式

图
("

!

变形测量验证试验现场布局图

变形测量系统悬臂机构旋转角度采用
(l

.

U

&以悬臂旋转
&#l

获

取一组测量场数据&测量周期等同
&#U

&相机自转角速度设

置为
%l

.

U

%常温常压和真空低温环境下各开展
*

次热变形测

量&每次测量获取图像
"$#

张&共获取图像
"$##

张%

CAB

!

测量精度分析方法

根据摄影测量基础理论和测量误差评价方法&系统测

量精度
;!

由单点测量精度
3

E

*测量场重复性精度
K

3

和基

准长度溯源标定误差
J

Q

组成&如式 !

%

"所示'

('"#

(

)

;!"

!

3

E

"

"

#

!

K

3

"

"

#

!

J

Q

"槡
"

!

%

"

!!

(

"同一测量条件下&对已标定长度进行多次测量&测

量值与被测长度标定值之差定义为长度测量偏差&可用于

图
(%

!

测量相机摄站布局图

表征系统测量精度水平&根据数理统计的方差原理可知&

两点间长度测量偏差为单点测量精度
3

E

的槡"倍&单点测量

精度为单点单向测量精度的槡%倍%

"

"测量场重复性精度误差是指同一测量条件下&对测

量场所有测点进行多次测量 !一般取
*

次"&计算分析测点

空间位置的随机散布误差$

%

"采用精度更高的测量手段对摄影测量用基准尺进行

长度标定时&所得测量值标定误差为溯源标定误差%

CA/

!

测量精度分析

对常温常压环境下基准尺单点测量偏差*

%

个方向的重

复性测量误差进行数据统计&并结合溯源标定误差&得到

常温常压环境下的各方向测量精度如表
(

所示%

表
(

!

常温常压环境系统系统测量精度分析

测量精度表征参量
&

.

<< '

.

<< (

.

<<

基准尺单向点位测量偏差
3

E

#!#(% #!#(% #!#(%

基准尺溯源标定误差
J

Q

#!##) #!##) #!##)

测量场重复性测量误差
K

3

#!#(, #!#(' #!#()

单向点位测量精度
#!#"" #!#"% #!#""

重复上述方法&对真空低温环境下系统测量精度进行

分析&分析结果如表
"

所示%

表
"

!

真空低温环境系统系统测量精度分析

测量精度表征参量
&

.

<< '

.

<< (

.

<<

基准尺单向点位测量偏差
3

E

#̀#(% #̀#(% #̀#(%

基准尺溯源标定误差
J

Q

#̀##) #̀##) #̀##)

测量场重复性测量误差
K

3

#!#(& #!#"( #!#(&

单向点位测量精度
#!#"$ #!#"* #!#"%

根据上述测量结果可知)

(

"常温常压环境下变形测量系统单向测量精度最大为

"%

%

<

$

"

"真空低温环境下变形测量系统单向测量精度最大为

"*

%

<

%

综合试验结果分析&变形测量系统在真空低温环境条

件下运行稳定可靠&可实现最小测量周期
&#U

*真空低温环

境条件下
"'

%

<

.

$<

的测量精度目标&满足设计技术指标%

系统成功应用于某空间站型号大型结构热稳定性试验中&

取得良好效果%
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