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摘要：在轨维修可以大大的延长空间科学仪器的使用寿命，节省大量的经济成本。为了实现空间望远镜后端模块的在轨

操作和更换，设计了一套与之对应的接口机构，能够解决在轨快速定位与安装。根据３２１运动学定位准则，详细介绍了

该接口机构的内部组成和工作原理；然后把该接口机构与后端模块进行组件级有限元仿真，仿真结果表明一阶模态远高

于整机基频可以有效地避免发射时候的共振；设计了一套平面内的工装来模拟后端模块，利用等效质量法对整个机构进

行重力卸载；搭建实验平台，利用激光跟踪仪来测量整个后端模块的重复定位安装精度，实验数据表明，Ｘ，Ｙ，Ｚ３个方向

的重复平移定位误差分别为±５．５８μｍ，±３．２４μｍ及±３．６３μｍ，优于总体指标±１０μｍ；热实验结果表明整个机构可以

完全释放由于温度变化产生的形变，具有很高的热稳定性；使入射光线和靶面的相对位置持续稳定，保证了较高的成像

质量。为其他空间在轨维护装置提供强有力的参考价值。
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１　引　言

空间望远镜与其他航天器必须共同面临和解

决在恶劣的外太空环境下复杂的航天器会出现怕

各种各样的问题。而航天器本体或有效载荷因出
现故障、携带的能源或能量不足、技术落后和设计
功能的缺陷而不能满足当前任务，这些问题轻则
造成航天器功能的下降，重则瘫痪整个航天器，导
致航天器在其服务寿命内就会因为不能满足任务

要求而遭到废弃，造成巨大的浪费。在轨维护可
以有效地解决这个难题［１］，大大延长空间科学仪
器的使用寿命。
国际上在轨维护已经全面展开，早在１９７３年

美国进行的天空实验室（Ｓｋｙｌａｂ）的修复是人类参
与的第一次在轨维护；而在１９８４年的美国太阳峰
年卫星（ＳＭＭ）的在轨捕获，使机械臂在空间在轨
操作中大放异彩［２］；现在已经退役的和平号空间
站（Ｍｉｒ）在轨服务期间前后有超过１００位宇航员
参与其在轨维修和升级，使其超长地完成服役期
限［３］；１９９０年发射的哈勃空间望远镜（ＨＳＴ）成功
运用在轨操作和修复使它的寿命一直沿用至今，
创造的经济效益远超初始设计的１０倍之多［４］；之
前我国设计的空间仪器很少涉及在轨操作，大部
分都是寿命一次性，如北京空间机电研究所的范
斌等研究的高分五号卫星［５］，长光卫星张雷等设
计的某型号微纳空间遥感相机［６］，长春光机所王
智等研究的空间望远镜［７］。
我国在２００８年发射了神州７号飞船，宇航员

首次成功进行了舱外活动，这是我国航天史上的
一个新的里程碑，同时也意味着我国的航天器有
人在轨服务技术有了初步的基础。２０１６年我国

成功发射了天宫二号，其中三大使命之一就是在
轨维修技术试验。
本文以空间望镜后端模块在轨维修为研究对

象，参照运动学原理，详细设计了一套能够满足其
在轨快速拆卸和安装的接口机构。对该机构的基
频和１ｇ重力安装进行有限元仿真验证。同时为
了验证该接口机构在轨的可操作性，对模块进行
重力卸载，模拟了空间微重力环境，对模块进行多
次重复安装。并对其进行重复定位精度测量和热
应力释放各项试验验证，试验数据表明满足指标
要求。

２　运动学定位原理

２．１　自由度计算
接口结构的主要任务是保证后端模块和主光

机之间的正确安装，后端模块和主光机之间不能
存在约束不足、过约束等问题。在后端模块正确
定位的基础上再进一步设计满足支撑结构的各项

技术指标，包括重复定位精度和热适应性要求。
空间自由度计算公式为：

ｆ＝６（ｎ－ｐ－１）－ｐｉ， （１）
式中：ｎ为构件数目，ｐ支撑组件的数目，ｐｉ 为支
撑组件约束的自由度总数。如图１所示该接口机
构采用３点支撑，支撑Ａ限制了后端模块在空间

３个平动，释放了空间３个旋转自由度。支撑Ｂ
限制了后端模块的ｙ和ｚ向的平动，释放了其他

４个自由度。支撑Ａ和Ｂ 共同限制后端模块绕ｘ
和ｚ方向的转动。支撑Ｃ限制了后端模块ｚ方向
的平动，释放其它的５个自由度，ＡＢＣ三点共同
作用限制了后端模块绕ｙ 轴的转动。其中ＡＢＣ
三点支撑分别约束了３个、２个、１个自由度，因此
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这种支撑简称３２１定位形式。在这种支撑结构
中，构件一共有５个，支撑组件３个，组件约束的
自由度一共为６个，带入公式（１）得ｆ为０，３２１支
撑共同实现了后端模块的静定支撑［８］。

图１　定位示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｌｏｃａｔｉｏｎ

２．２　热应力释放设计原理
后端模块在太空环境工作时，工作温度和非

工作温度变化大，引起的热应力和热变形通过支
撑结构传递到望远镜上会导致光学系统误差增

大，成像质量下降，所以接口结构设计时必须要考
虑热应力释放问题。目前空间光学载荷可以分为
刚性连接、柔性连接和运动学连接三种方式［９－１０］。
刚性连接是最简单、最直接的一种连接方式，当外
界环境发生巨大温度变化时虽然可以保持很强的

刚度但是它不能释放自身热应力，热稳定性差，影
响最终的成像质量；柔性连接一般是铰链连接，它
以牺牲自身刚度为前提，释放有限的热应力，由于
存在过约束，使支撑机构的刚度较低；运动学连接
的思想来自于多自由度机器人，通过解除变形方
向的自由度约束可以很好地释放热应力且能保持

较高的刚度。
当温度发生变化时，其中在三点锁定支撑中，

若三点被完全限制，则刚体会发生整体变形如图

２，三个锁紧点会发生不可控变化，而当采用运动
学原理进行结构设计后如图３所示，只有Ａ点被
完全限制，则刚体会延ＢＣ 轴向发生均匀变形，

Ｂ点沿轴向运动，Ｃ点在ｘｙ面上运动但刚体的径
向方向并没有发生变化，入射光线与靶面的相对
位置不变，也就是说刚体轴向方向的变形不会对
后端模块的靶面起干扰作用，温度引起的热应力
和热变形通过３２１支撑结构的平移运动进行了释
放。该接口结构原理设计简单，可靠性高，适用于

高低温变化剧烈的后端模块安装，使整机在轨能
够正常工作。

图２　三点被完全限制后的形变

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ａｆｔｅｒ　ｔｈｒｅｅ　ｐｏｉｎｔｓ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｃｏｍｐｌｅｔｅｌｙ

图３　采用运动学原理进行的结构设计

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｕｓｉｎｇ　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓ　ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

２．３　安装接口的空间布局

ＡＢＣ三点均采用两端安装方式，一端安装于
主光机上即不可拆卸固定端，一端安装在后端模
块上即可拆卸随动端，采用整体分离方式。当后
端模块推入主光机之后，通过ＡＢＣ三点的完全
定位实现后端模块在主光机之内的完全固定。为
了保证焦平面的稳定性，安装面ＡＢＣ必须保证
在同一个平面内，即于入射光线垂直的平面。Ａ
点和Ｂ 点由于在操作模块前需要宇航员先完成
解锁操作，所以位置靠近宇航员的操作界面，Ｃ点
不需要宇航员单独操作位于离操作界面的最远

端。且在安装过程后，使模块相对主光机的位置
保持长时间的稳定性，ＡＢＣ构成三角形的中心需
与整个模块的重心重合，如图４所示。
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图４　接口的空间布局

Ｆｉｇ．４　Ｓｐａｔｉａｌ　ｌａｙｏｕｔ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓ

３　接口的结构设计

３．１　Ａ点接口机构设计

Ａ点机构形式采用典型的球头－球窝结构，这

种结构的特点是限制球在球窝内三维平动自由度

而释放各向的转动自由度，并集成电驱锁紧机构

形成Ａ点定位锁定点。Ａ点机构由定位球、球窝

组件、操作杆、锁定机构和Ｌ板等组成。具体模

型如图５所示，其中Ｌ板与后端模块相连，球窝

组件与主光机相连。

图５　Ａ点结构图

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ａｍｅｃｈａｎｉｓｍ

如图５所示Ａ 点的连接可通过操作杆螺纹

的旋进旋出实现紧固和分离，其中球窝组件由球

窝底座和球组成，同时球在球窝内仅可自由转动

而不能脱出。为了使螺杆能够准确导入球窝，特

意在螺杆前端球头和螺纹之间设置一小段光杆方

便导入。当欲将球头和球窝两部分固连时，可通

过操作杆将Ｌ板连接的球窝与球紧密贴合形成

封闭球头 －球窝结构，从而在Ａ 点实现球在球窝

内三维平动自由度被限制而各向转动自由度被释

放的目的。对于Ａ 点３个旋转自由度并不是完

全放开，通过调整球头压板与球座的间隙，使其间

隙在０．０２ｍｍ，则实现Ａ点转角限制在±０．５°范

围内。

３．２　Ｂ点接口机构设计

Ｂ点机构原理是典型的轴－孔结构，实现两维

平动自由度的限制而释放一维平动和一维转动自

度。其中轴的插拔采用了齿轮齿条结构实现了轴

的横向移动，最终在后端模块固定时实现横向锁

紧功能。Ｂ点机构包括定位轴套、定位轴、定位孔

座、消间隙组件、锁定机构、操作杆等。如图６所

示：其中定位轴套与后端模块相连，定位孔座与主

光机相连。因为在重力安装条件下Ｂ 点在和Ａ
点组合起到承载重力的作用，因此其对接过程需

克服重力，而固连阶段有位置保持的要求，所以在

Ｂ点前端设有消间隙组件。

图６　Ｂ点结构图

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｂｍｅｃｈａｎｉｓｍ

由于Ｂ点的设计是横向安装，在这个方向上

主光机和后端模块所给的空间有限，因此在设计

Ｂ点结构时要求总长度小于１１０ｍｍ。由于Ａ点

的旋转自由度摆动范围只有±０．５°，所以在Ｂ点

插入前会沿着ＡＢ 轴线有上下摆动（图７），图８
是Ｂ点前端没有锁紧之前的位置，图９是Ｂ点前

端锁紧之后的位置，图１０是Ｂ 点前端的形状及

各个参数。
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图７　Ｂ点极限转角
Ｆｉｇ．７　ＢＰｏｉｎｔ　ｌｉｍｉｔ　ｃｏｒｎｅｒ

图８　Ｂ点解锁位置
Ｆｉｇ．８　ＢＰｏｉｎｔ　ｕｎｌｏｃｋ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

图９　Ｂ点锁紧位置
Ｆｉｇ．９　ＢＰｏｉｎｔ　ｌｏｃｋ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

图１０　Ｂ点前端参数
Ｆｉｇ．１０　ＢＰｏｉｎｔ　ｆｒｏｎｔ－ｅｎｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ＬＢ＝Ｌ１＋３ＬＨｏｌｅ， （２）

式中：ＬＢ 为Ｂ 点的总长度，Ｌ１ 代表不变量

５３ｍｍ，所以ＬＢ的大小由ＬＨｏｌｅ来决定。

βｓｍａｌｌ＝ｍｉｎ｛０．５，β｝． （３）

模块在Ａ点到位之后会以Ａ 为中心旋转，本

身Ａ点的自身转角最大为０．５°，但是模块在导轨

的作用下转角会有限制，定义为β，此时Ｂ点的极

限转角取两个较小的一个。模块在导轨约束下的

最大位移为０．４ｍｍ，导轨一侧最远端到Ａ 点的

距离为１　０００ｍｍ，可以得到Ａ 点在导轨的约束

下的最大转角为

β＝ａｒｃｔａｎ（０．４／１　０００）．

Ｂ点前端移动量：

Ｌ＝ＬＡＢｔａｎβｓｍａｌｌ， （４）

ＬＨｏｌｅ＝Ａ１＋Ｂ１（Ａ１＝Ａ２，Ｂ１＝Ｂ２）， （５）

Ａ１＝Ｘ＋Ｌ－Ｒｔａｎα

Ｂ２＝ｄ＋ｅ

ｅ＝Ｒｓｉｎα

ｄ＝Ｒｃｏｓα－Ｘｔａｎ

烅

烄

烆 α

， （６）

ＬＨｏｌｅ＝４．５ｔａｎα＋Ｒ　ｓｉｎα－
１－ｃｏｓα
ｔａｎ（ ）α ． （７）

孔长只和倒角α和轴的半径Ｒ有关系，取α角

为１５°，带入公式（５）中有ＬＨｏｌｅ＝１７．１＋０．１３１　６Ｒ，

对于半径Ｒ通过分析可以确定式（６）～式（８）都

满足Ａ＝Ａ１＝Ａ２，Ｂ＝Ｂ１＝Ｂ２。

为了使倒角有一定的接触长度要求Ｂ２＞１０，

Ａ２＞６。

Ｂ＝Ｒｓｉｎα＋Ｒｃｏｓα－Ｘｔａｎα ＞１０

Ａ＝Ｘ＋４．５－Ｒｔａｎα ＞
烅

烄

烆
６

． （８）

可以求解出不同Ｒ 下对应的Ｘ 的取值的

范围：

Ｒ＝８．０，５．１＜Ｘ＜５．６，

Ｒ＝７．５，５．１＜Ｘ＜５．６，

Ｒ＝７．０，５．１＜Ｘ＜５．６，

Ｒ＝６．５，５．１＜Ｘ＜５．６，

Ｒ＝６．０，５．１＜Ｘ＜５．６．
选取轴和孔的半径为８，给出表１以下数据。

３５６第３期 　　　　　　　石　震，等：在轨维修后端模块接口机构的研究



表１　Ｂ点参数

Ｔａｂ．１　Ｂｐｏｉｎｔ－ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ （ｍｍ）

Ｒ　 Ｘ　 Ａ　 ｄ　 ｅ　 Ｂ　 ＬＨｏｌｅ

８　 ５．５　 ７．６　 ８．５　 ２　 １０．５　 １８．１

３．３　Ｃ点接口机构设计

Ｃ点机构采用的是典型的键－槽结构，作用是
限定单向的自由度，同样集成了电驱锁定的机构。

Ｃ点机构由定位轴、定位孔、消间隙组件及锁定机
构等组成，如图１１所示。

图１１　Ｃ点结构图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｃｍｅｃｈａｎｉｓｍ

４　有限元分析

４．１　模态分析
以后端模块基频指标１２０Ｈｚ为指导，对于后

端模块给定杆系组合模拟。其中模块包络尺寸为

１　１００ｍｍ×８５０ｍｍ×３４０ｍｍ，重７５ｋｇ，材料为

Ｑ２３５。分析时对三维模型进行了简化，形成了在
轨维修接口模样件的有限元模型。ＡＢＣ接口组
件选用９Ｃｒ１８，并将ＡＢＣ结构中复杂的非承力部
分以简单结构代替，并通过 ＭＰＣ连接形式表示
相互连接关系和自由度释放，有限元模型主要采
用杆单元、五面体单元、六面体单元进行划分，整
个组件的有限元模型中共有１２　４６３个单元，对接
口ＡＢＣ与主光机连接面进行约束，有限元模型
如图１２所示。结果表明一阶频率为１０５Ｈｚ，远
高于空间望远镜整体基频３０Ｈｚ，可以很好地避
免与整体共振。

图１２　有限元模型

Ｆｉｇ．１２　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ

表２　结构材料各项性能指标

Ｔａｂ．２　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｍａｔｅｒｉａｌｓ　ｉｎｄｅｘ

Ｍａｔｅｒｉａｌ　 Ｃｏｄｅ ρ×１０
－９ｔ／ｍｍ３　 Ｅ／ＭＰａ α×１０－６／℃ σｂ／ＭＰａ μ

Ｓｔａｉｎｌｅｓｓ　ｓｔｅｅｌ　 ９Ｃｒ１８　 ７．７　 ２００　０００　 １０．５　 ８４５．７４　 ０．３

Ｃａｒｂｏｎ　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　Ｓｔｅｅｌ　 Ｑ２３５　 ７．８５　 ２０８　０００　 １２．１　 ３７０～５００　 ０．２６

表３　前３阶固有频率以及各阶模态的质量参与因子

Ｔａｂ．３　Ｆｉｒｓｔ　ｔｈｒｅｅ　ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ａｎｄ　ｍａｓｓ　ｐａｒｔｉｃｉｐａｔｉｏｎ　ｆａｃｔｏｒｓ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｍｏｄｅ

阶数 频率／Ｈｚ　 ｘ平移 ｙ平移 ｚ平移 ｘ旋转 ｙ旋转 ｚ旋转

１　 １０４．９６　 ７．８３Ｅ－０１　 ３．２４Ｅ－０４　 ４．７３Ｅ－０３　 ７．６４Ｅ－０４　 ６．３２Ｅ－０１　 ７．１１Ｅ－０１

２　 １１７．２１　 ３．７２Ｅ－０２　 ７．２１Ｅ－０１　 ３．２４Ｅ－０４　 ５．７２Ｅ－０１　 ４．２３Ｅ－０３　 ７．８２Ｅ－０４

３　 １３６．３２　 ２．７７Ｅ－０４　 ２．７５Ｅ－０３　 ２．２０Ｅ－０３　 ５．３２Ｅ－０３　 ６．７３Ｅ－０４　 １．８５Ｅ－０１
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４．２　静力学分析

１ｇ重力验证：由于组件在装调的过程中完全
是在地表进行，此时承受自身重力的作用，而光学
载荷入轨之后，处于失重状态，重力被完全卸载，
就造成了天地环境载荷不一样的使用状态，为了
更好地验证在轨操作可行性，验证地表装调之后
不影响在轨状态，使其必须在材料弹性变化范围
之内。增加与模块安装的主光机模型，同样也是
使用Ｑ２３５的杆系结构，模型尺寸为１　５００ｍｍ×
１　２９０ｍｍ×４４０ｍｍ，主光机自身质量为９５ｋｇ。
对模型施加１ｇ重力，边界条件为安装状态时主
光机底部进行约束。有限元分析结果显示在解锁
状态最大位移是１．１６Ｅ－２ｍｍ，应力为１１．７ＭＰａ；
在锁紧状态最大位移是８．１６Ｅ－３ｍｍ，应力为

８．１２ＭＰａ；远小于材料的屈服强度，验证了地面
装配调试环境不会影响在轨性能，使整体结构在
轨释放１ｇ重力之后完全恢复如初。

图１３　静力有限元模型

Ｆｉｇ．１３　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃｓ

５　试验验证

５．１　重力卸载
为了验证在轨维修接口机构的可行性，加工

平面工装试验件，对其进行重力卸载。可以通过
两种方式验证：一种是通过气浮吊具，对装置进行
重力卸载，一种是通过配重块对装置进行重力卸
载［１１］，来模拟在轨操作的可行性。本实验采用第
二种方式利用与模块等重的铅块及定滑轮，将定
滑轮安装在悬吊框架上，吊丝穿过定滑轮，一端连
接光学载荷模块，一端吊起铅块实现光学载荷模
块的重力卸载。在轨维修可行性试验装置总体实
物如图１４所示。

图１４　试验现场

Ｆｉｇ．１４　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ　ｓｃｅｎｅ

５．２　重复定位精度验证
为了保证模块在轨维修过程中能够快速准确

地安装，需要对整个模块进行多次安装与插拔，验
证安装前后各点的变化量。实验采用激光跟踪仪
对空间上的４个靶球的位置进行测量，精度为
０．００１ｍｍ，最终获得模块上最具特征的３个点的
位移。如图１４所示，选取安装平台上不动靶球０
作为基准点，模块上分别在紧靠接口的位置装有
动靶球１２３，１靶球靠近Ａ点，代表模块Ａ点的变
动量；２靶球和３靶球分别靠近ＢＣ两点，各自代
表模块最远端的变动量。对模块进行反复插拔安
装，测量４个靶球点的安装前后位置的变化量，即
为整个模块最大的位移量。处理得出模块在３个
方向的最大位移量如表４所示，根据格罗布斯准
则［１２］，所测得的数据中不含粗大误差。

表４　３个方向的试验位移

Ｔａｂ．４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｉｎ　ｔｈｒｅｅ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ
（ｍｍ）

Ｎｕｍｂｅｒ　 Ｘ位移 Ｙ 位移 Ｚ位移

１　 ０．０１６　 ０．００９　 ０．００８

２　 ０．０１４　 ０．００８　 ０．００８

３　 ０．０１７　 ０．００８　 ０．０１０

４　 ０．０１９　 ０．００９　 ０．００７

５　 ０．０１９　 ０．００７　 ０．００６

６　 ０．０２０　 ０．０１１　 ０．００８

７　 ０．０１５　 ０．００８　 ０．０１０

８　 ０．０１６　 ０．００９　 ０．００９

９　 ０．０１４　 ０．００７　 ０．００７

１０　 ０．０１８　 ０．００８　 ０．００８

１１　 ０．０１７　 ０．０１０　 ０．００９

１２　 ０．０１５　 ０．００９　 ０．０１０

１３　 ０．０１７　 ０．００８　 ０．００９
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　　重复定位精度：

σ＝３Ｓ， （９）
其中标准差Ｓ为：

Ｓ＝
∑
ｎ

ｉ＝１

（ｘｉ）２

ｎ－槡 １
， （１０）

式中：ｘｉ是位移残差，ｎ是测量次数把表４中的数
据带入公式９和１０可知ｘ方向的平移误差为

３Ｓｘ＝ ±５．５８μｍ，ｙ 方向的平移误差 ３Ｓｙ＝
±３．２４μｍ，ｚ方向的平移误差为３Ｓｚ＝±３．６３μｍ，
优于总体指标±１０μｍ。

５．３　热应力释放验证：
在轨仪器最大的问题就是能适应空间高低温

的变化，能更好地释放热应力和热变形。铝合金
（ＬＣ９）对热变形有很高的敏感性，为模块安装板
的最佳选择。其热涨系数α为２３．６×１０－６／℃。
为了使加热连续，在模块上表面均匀粘贴８块大
小相同的加热片。模块ＡＢＣ三点支撑的Ｂ 点释
放了ｘ方向的平动，Ｃ点释放了ｘ和ｙ方向的平
动。在Ｂ点和Ｃ点同时分别放置两个千分表，千
分表的测量精度为０．００１ｍｍ，表１为测量Ｂ点
轴端的位置变化，测量沿轴向即坐标轴ｘ方向的
变化量；表２为测量Ｂ点安装面的变化量；表３为
测量Ｃ点轴向即坐标轴ｙ方向的变化量；表４为测
量Ｃ点安装面的变化量。实验时的室温是２２℃，
对模块进行恒温加热并记录各个千分表的变化量，
通过多次测量，获取表１和表３在各个温度下的平
均值。在大量反复加热的过程中千分表２和千分
表４的变化量介于０和０．００１之间，认为模块的安
装面没有变化。

表５　热试验结果

Ｔａｂ．５　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ （ｍｍ）

Ｔ／℃ 表１平均值 表３平均值

２５　 ０．０３４　 ０．０３５

２８　 ０．０６８　 ０．０６８

３１　 ０．１０６　 ０．１０７

３４　 ０．１４２　 ０．１４１

３７　 ０．１８０　 ０．１８１

４０　 ０．２２１　 ０．２２０

４３　 ０．２５０　 ０．２４９

　　根据３２１热释放原理可知，模块以Ａ点为不

动点，Ｂ，Ｃ沿各自轴向进行热应力释放。Ｂ，Ｃ两

点的位移量变化量：

ΔＬ＝αｌ（

Δ

ｔ）， （１１）

其中：ｌＢＡ，ｌＣＡ分别代表Ｂ 点相对于Ａ 点在ｘ方向

的距离５００ｍｍ，和Ｃ点相对于Ａ 点在ｙ方向的

距离５００ｍｍ，带入公式可得Ｂ，Ｃ两点有共同的

理论热位移：

ΔＬ＝０．０１１　８ｔ－０．２５９　６． （１２）

通过最小二乘法获得Ｂ 点和Ｃ 点的拟合

直线：

ΔＬＢ＝０．０１２　２ｔ－０．２７３　１

ΔＬＣ＝０．０１２　１ｔ－０．烅
烄

烆 ２６９　９
． （１３）

图１５　热测试现场

Ｆｉｇ．１５　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｓｃｅｎｃｅ

分别与理论公式进行比较：

δ１＝Δ
ｋＢ
ｋ ＝０．０１２　２－０．０１１　８０．０１１　８ ＝３．４％

δ２＝Δ
ｋＣ
ｋ ＝０．０１２　１－０．０１１　８０．０１１　８ ＝２．５％

δ３＝Δ
ｂＢ
ｂ ＝０．２７３　１－０．２５９　６０．２５９　６ ＝５．３％

δ４＝Δ
ｂＣ
ｂ ＝０．２６９　９－０．２５９　６０．２５９　６ ＝３　．

烅

烄

烆
９％

，

其中：δ１为Ｂ点斜率相对理论斜率的变化率３．４％，

δ２为Ｃ点斜率相对理论斜率的变化率２．５％，δ３为Ｂ

点截距相对理论截距的变化率５．３％，δ４为Ｃ点截距

相对理论截距的变化率３．９％；测试数据表明与理论

误差率小于６％。
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说明此接口机构可以很好地释放热应力，保证

了焦平面的稳定性。

图１６　温度位移曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｃｕｒｖｅ

６　结　论

本文以空间望镜在轨维修为研究对象，参照
运动学原理，详细设计了一套能够满足其在轨快
速拆卸和安装的接口机构。对该机构的基频和

１ｇ重力安装进行有限元仿真验证；后端模块基频
远高于整体基频３０Ｈｚ，有效地避免了共振，证明
刚度分布合理；同时为了验证该接口机构在轨的
可操作性，模拟了空间微重力环境，对该机构进行
多次重复安装并对其进行重复定位精度进行核

算，试验数据显示３个方向的重复定位误差均优
于指标±１０μｍ；热应力释放与理论值相对变化
率优于６％；可以作为空间在轨维修接口应用，为
其他在轨维修空间科学仪器提供理论参考。
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