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摘 要： 为明确星敏感器支架受空间环境影响产生的变形对星敏感器定姿精度的影响， 对星敏感器
支架的结构/热稳定性进行了研究。 通过有限元法对星敏感器支架进行刚度分析，将热分析获得的在
轨极端工况下的温度数据映射至结构模型上计算得到热变形， 利用最小二乘法得到各星敏感器光轴
矢量， 最后进行试验验证。 结果表明： 星敏感器组件的结构基频为 429 Hz， 与分析结果相差不超过
2%，试验前后星敏感器光轴与基准坐标系各轴夹角最大变化不超过 5″；在轨期间星敏感器支架最大
温度波动小于 2℃，星敏感器光轴变化最大为 4″~5″，与分析结果一致。 星敏感器支架的结构/热稳定
性良好，能够满足星敏感器定姿精度要求。
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Analysis and verification of structure stability and thermal
stability of a bracket of star sensors
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Abstract: To verify the effect on accuracy of star sensors by deformation of the bracket of star sensors
in space, structure stability and thermal stability of the bracket were investigated. Structural properties of
the bracket were analyzed by FEM and then the temperature data in worst case on orbit were mapped to
the structure model. Based on the temperature data, the thermal deformation of bracket was figured out
and vectors of optic axes of star sensors were obtained by least square method. Finally experiment was
conducted to verify the analysis. Results indicated that fundamental frequency of star sensors and the
bracket was 429 Hz with the difference less than 2% from the analysis and the max variety of the optical
axes after vibration test was no more than 5″ . The max temperature change of the bracket in orbit was
less than 2℃ and the max variety of the optical axes was about 4″-5″ which was similar to the analysis.
Both the ground test data and orbit data demonstrate that the bracket of star sensors has good structure
stability and thermal stability which can meet the requirement.
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0 引 言

星敏感器在航天飞行器的姿态测量和控制系统

中起着重要的作用，是最精密的姿态测量部件 [1]。 星

敏感器通过测量恒星在星敏感器坐标系下的单位矢

量，经过星图识别，寻找观测星在导航星库中的对应

匹配， 最后根据观测矢量与匹配星对的方向矢量计

算姿态。 由于具有精度高、无漂移等优点，星敏感器

广泛应用在各类航天器中 [2-4]。 无论是地球轨道卫星

还是深空探测器，大型空间平台还是小型卫星，高精

度的姿态确定系统几乎都采用了星敏感器 [5]。

星敏感器的高精度特性也导致了对使用环境的

苛刻要求，实际型号任务中，最影响星敏感器精度的

因素有两个： 一是星敏感器及其安装环节的结构稳

定性，二是星敏感器及其安装环节的热稳定性。星敏

感器组件的结构稳定性决定卫星总装及发射前后的

精度， 热稳定性决定在轨运行时的定位精度与重复

定位精度。

目前针对星敏感器自身精度分析的研究较多 ，

不管是 CCD 星敏感器还是 APS 星敏感器 [6]，精度都

能达到优于 5″(俯仰和偏航)， 而且使用条件也较宽

松(-40～+70℃)。 但实际工程应用中，依旧存在定位

精度远低于角秒量级的情况， 探究其原因大都是忽

略了从星敏感器工作坐标系到卫星坐标系或光学遥

感器坐标系之间的误差环节， 尤其是星敏感器安装

环节受空间环境影响产生的误差。

星敏感器一般通过安装支架安装在卫星或者有

效载荷上，星敏支架的结构/热稳定性直接关系到星

敏感器的精度。 在星敏感器研制技术和地面标定技

术已成熟的现状下， 星敏感器支架产生的误差已成

为主要误差源，需要进行详细的分析和设计。 目前，

介绍星敏感器支架的文章比较少。 参考文献[7]介绍

了某卫星的星敏支架，但它只是从力学分析的角度，

对单只星敏感器支架的力学性能进行了介绍。 尚未

发现有针对星敏感器安装环节变形误差对星敏感器

定姿精度影响的国内外研究文献。

文中的研究从实际工程应用出发， 探讨了应用

于某地面分辨率 2 m 光学遥测卫星上的一种星敏感

器支架的结构稳定性和热稳定性， 分析了两种载荷

下结构变形导致的误差并通过了试验和在轨验证 ，

明确了星敏感器支架在星敏感器精度保障环节中的

重要性。

1 星敏感器支架结构

1.1 星敏感器支架的应用背景

为减少误差环节， 光学遥感卫星上的星敏感器

都直接安装在光学遥感器的主框架上。 文中的遥感

卫星将星敏感器通过支架安装在光学遥感器基座

上，且基于可靠性设计 [8-9]，共使用了三只星敏感器。

在轨运行时， 使用星敏感器 1 和星敏感器 2 联合定

姿，星敏感器 3 作为备份。

3 只星敏感器的型号一致，均为 ASTRO10，该种

星敏感器为基于 CCD 的传统星敏感器 ，1σ 的精度

不大于 2 s(俯仰和偏航 )，广泛应用于近地轨道卫星

如 SAR-Lupe， FY-3 等 。 ASTRO10 采用分体式结

构，电子模块和头部独立，通过电缆连接，头部自带

安装法兰。

设计星敏感器支架时，考虑到结构稳定性，将三

只星敏感器安装在同一支架上。

1.2 星敏感器支架的布局

虽然各视轴相互垂直时， 多视场星敏感器姿态

测量精度最高，但由于卫星-Y 侧挡板及太阳帆板的

约束，星敏感器各视轴无法相互垂直。 星敏感器支架

布局如图 1 所示， 支架顶端的三个法兰面分别对应

星敏感器自带的安装法兰， 中部的锥台由星敏感器

视场与卫星轮廓尺寸联合决定， 底部为与光学遥感

器连接的安装面。

图 1 星敏感器支架结构图

Fig.1 Structure of bracket of star sensors

星敏感器 1 安装面法向与星敏感器 2 安装面法

向夹角约 73°；星敏感器 2 安装面法向与星敏感器 3
安装面法向夹角约 74°；星敏感器 1 安装面法向与星
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敏感器 3 安装面法向夹角约 30°。
星敏感器支架通过九个螺钉和两个销钉安装在

光学遥感器基座上。

1.3 星敏感器定姿误差传递分析

星敏感器的定姿误差可定义为星敏感器光轴在

光学遥感器坐标系中对应矢量的实际值与理论值的

偏差。

以光学遥感器坐标系{A}为基准坐标系，星敏感

器支架坐标系为{B}，各星敏感器自身坐标系分别为

{C1}、{C2}、{C3}。 各星敏感器光轴在自身坐标系中

矢量分别为 C1Pa1，C2Pa2，C3Pa3。 坐标系转换矩阵有
A

B T、
B

C1 T、
B

C2 T、
B

C3 T。 求得各星敏感器光轴在基准坐标系中

矢量如公式(1)：

APa1=
A

B T
B

C1 TC1Pa1

APa2=
A

B T
B

C2 TC2Pa2

APa3=
A

B T
B

C3 TC3Pa2

2
#
#
#
#
#
#
"
#
#
#
#
#
#
$

(1)

其中星敏感器自身的误差导致转换矩阵
B

Cn T 的

变化，星敏感器支架的误差将导致转换矩阵
A

B T 的变

化，引入误差后各星敏感器光轴在基准坐标系中矢

量如公式 (2)：

APa1′=(R
b

x ,y ,z

A

B T)(R
a1

x ,y ,z

B

C1 T)C1Pa1

APa2′=(R
b

x ,y ,z

A

B T)(R
a2

x ,y ,z

B

C2 T)C2Pa2

APa3′=(R
b

x ,y ,z

A

B T)(R
a3

x ,y ,z

B
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#
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"
#
#
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(2)

式中 ：R 矩阵即为误差 ，在实际工程应用中 ，由于星

敏感器自身误差 R
an

x ,y ,z 很小， 因此星敏感器支架受环

境影响(主要为力学环境和热环境)产生的误差 R
b

x ,y ,z

决定了实际在轨工作时星敏感器的定位精度。

2 结构稳定性分析及验证

2.1 材料及力学分析

卫星发射时，承受的力学环境复杂恶劣，会使得

星敏感器支架产生变形。为提高结构稳定性，星敏感

器支架选用了 ZTC4 型号的铸钛合金。 由于星敏感

器支架为单一结构的铸造件，自身固有频率较高，一

阶固有频率超过 700 Hz，在进行工程分析时，需要针

对安装星敏感器之后的组件状态进行分析。

为了验证结构的动态刚度 , 使用 MSC.PATRAN 和

MSC.NASTRAN 软件对星敏感器组件及光学遥感器

基座进行模态分析 , 分析结果如表 1 所示。

表 1 模态分析结果

Tab.1 Modal analysis results

由表 1 可知, 星敏感器组件的一阶频率为435 Hz，
光学遥感器基座的一阶频率为 110 Hz， 两者基频相

差足够大，不会产生耦合。卫星的一阶固有频率一般

为几十赫兹， 因此星敏感器支架不会在卫星发射时

发生共振现象。

2.2 力学试验

为检验星敏感器支架承受发射时力学环境的能

力 , 对星敏感器组件结构进行力学试验。星敏感器组

件包括星敏感器支架和 3 个星敏感器， 其力学试验

状态如图 2 所示。

图 2 星敏感器组件力学试验状态图

Fig.2 Vibration test of star sensor assembly

为获取结构的频率特性 ，在试验前后进行 5~
2 000 Hz 范围的 0.2 g 特征扫描。 单方向试验顺序如

图 3 所示。 试验数据显示星敏组合体一阶谐振频率

为 429 Hz，与模态分析结果相差 1.4%。

图 3 星敏感器支架力学试验顺序

Fig.3 Vibration test sequence of bracket of star sensors

图 4 给出了星敏感器组件发射方向 0.2 g 特征

扫描曲线。 从图 4 中看出，星敏感器组件发射方向固

Star sensor assembly Base of remote sensor

Fundamental
frequency/Hz 435 110
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有频率足够高， 并且无密频现象， 说明结构设计合

理，受各种力学环境影响小，结构稳定性良好。

图 4 星敏感器组件力学 X 向 0.2 g 特征试验曲线

Fig.4 Response curve of star sensor assembly in X direction

by 0.2 g stimulus

2.3 力学试验前后稳定性测试

在星敏感器支架底面设置一立方镜作为测试基

准立方镜，确定星敏感器支架坐标系。在各星敏感器

安装面上均设置一立方镜如图 5 所示， 确定各星敏

感器坐标系。

图 5 星敏感器支架立方棱镜位置图

Fig.5 Block prisms′ distribution of bracket of star sensors

力学试验前后， 使用高精度经纬仪测试 3 个星

敏感器安装面立方镜与基准立方镜的夹角关系 [11]，

再通过上文中的坐标变化， 得到各星敏感器光轴相

对基座坐标系的角度变化。测试数据如表 2 所示。由

表 2 看出，力学试验前后星敏感器支架安装面法向

表 2 力学试验前后各安装面法线方向角变化量

Tab.2 Normal variety of three mounting planes

after vibration test

与各基准坐标轴夹角最大变化量为 5″， 力学稳定性

好，能够承受发射环境的考核。

3 热稳定性分析及验证

3.1 热稳定性分析

入轨运行后，星敏感器定姿误差主要取决于星敏

感器支架的温度变化导致的热变形，因此星敏感器支

架的温度允许变化范围相对星敏感器自身的许用范

围大幅减小，要与光学遥感器的温度水平相当。 考虑

到太阳同步轨道的特点，对星敏感器组件进行针对性

热设计[10]。 星敏感器温度控制范围如表 3 所示。

表 3 温度控制范围

Tab.3 Temperature range of thermal control

热稳定性分析流程图如图 6 所示。 先通过热分

析软件获取温度数据， 然后将温度数据映射至力学

分析软件中， 通过加载热载荷计算获得各节点的位

移量， 再使用最小二乘法得到各星敏感器安装面的

法向矢量 (即光轴矢量 )，最终计算得到各法向矢量

与基准坐标轴之间的夹角并与初始状态进行比对。

图 6 热稳定性分析流程图

Fig.6 Flow chart of thermal stability analysis

使用 Thermal Desktop 软件进行热仿真分析。 温

度变化越大，热变形越大，定姿误差越大。 极端高温

工况时，星敏感器支架的温度变化最大，温度数据如

图 7 所示， 图中星敏感器 1、2、3 的温度数据均为支

架上星敏感器安装面的温度，支架温度为锥台温度。

图 7 高温瞬态工况温度变化

Fig.7 Temperature change in transient hot case

Reference coordinate system

X

Sensor 1 2″

Y

3″

Z

4″

Sensor 2 3″ 3″ 5″

Sensor 3 2″ 3″ 5″

Bracket

Temperature
range/℃ 18±3

Sensor 1

18±3

Sensor 2 Sensor 3

18±3 18±3
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根据热分析结果可知， 高温工况时星敏支架的温度

变化大， 选取高温工况中相对基准温度温差最大时

的数据映射至结构分析软件后计算热变形。 星敏感

器安装面法线相对基准坐标轴的变化如表 4 所示。

表 4 极端工况下各安装面法线方向角变化值

Tab.4 Normal variety of three mounting planes

in worst case

表 4 中 α、β、γ 分别为星敏感器安装面法线 (即
星敏感器光轴)的方向角，Δα、Δβ、Δγ 即为对应的变

化量。

由表 4 可知， 星敏感器支架各个星敏感器安装

面法线相对基准坐标系坐标轴的夹角最大变化值为

4.82″。
热稳定性分析结果表明， 星敏感器支架在轨运

行时的热变形小，即热稳定性良好，能够保障星敏感

器的定位精度。

3.2 在轨数据验证

地面热试验时，受真空模拟设备的限制，无法在

真空状态下使用经纬仪进行热稳定性验证。 采用在

轨温度数据间接验证热稳定性分析的正确性。

图 8 为 2012 年 10 月 25 日在轨遥测曲线，星敏

感器支架温度控制在 16~19℃。 各星敏感器安装区

温度受外热流影响有所波动，星敏 1、星敏 2 安装区

温度波动范围为 16.3~17.4℃，星敏 3 安装区的温度

波动范围为 17.1~18.9℃。 星敏感器支架各区域的最

大温差小于 3℃，最大温度波动小于 2℃。

图 8 在轨温度曲线

Fig.8 Temperature curves of bracket in orbit

在轨运行时， 地面标定数据表明星敏感器定姿

正常，星敏感器光轴变化最大为 4″~5″[12]。

4 结 论

针对卫星发射环境和在轨运行环境对高光学分

辨率卫星的星敏感器支架进行了结构稳定性分析 、

热稳定性分析及试验， 试验结果表明星敏感器支架

(含星敏感器 )的一阶固有频率为 429 Hz，能够经受

卫星发射时力学环境的考核； 星敏感器支架在轨运

行温度变化范围不超过 2℃， 热变形导致的星敏感

器绕轴定姿误差不大于 5″， 能够保障星敏感器的定

姿精度。

卫星在轨运行数据验证了星敏感器支架稳定性

分析的正确性和有效性。 研究结果表明，在目前技术

条件下， 星敏感器支架的稳定性对卫星的定位精度

起着至关重要的作用， 实际工程任务尤其是高分辨

率光学卫星研制任务中对星敏感器支架的结构/热
稳定性分析是必不可少的。
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