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摘　要　针对高分辨率光学卫星对星敏感器支架结构轻量化和指向精度的严苛需求，文章提
出一种基于力学和热学的多学科、多目标拓扑优化方法，并设计了一种高比刚度、高指向精度的圆
筒式支架。首先，建立静态柔度最小和动态刚度最大的多目标拓扑优化数学模型，确定优化参数；
其次，考虑结构和热稳定性，进行多学科多目标协同优化，获取最优的结构形式；然后，通过有限元
法对优化后支架进行热稳定性和动力学分析，利用最小二乘法对热变形数据进行拟合，计算出星敏
感器指向精度；最后，进行热真空和振动响应特性试验验证。结果表明：星敏感器组件的结构基频为

４２５．６Ｈｚ，结构轻量化率超过４５％，指向精度为２．７１″，圆筒式支架具有较高的结构／热稳定性和指向
精度，满足卫星对其高性能指标的要求，验证了优化方法的可行性，为高精度器件的结构设计提供
了一种有效方法。
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　　星敏感器作为航天器姿态测量的高精度器件，
其测量精度直接决定了卫星的姿态确定精度［１－２］。
由于星敏感器指向角度要求，需通过支架作为转接
安装在有效载荷框架上。卫星在发射过程中，受到
火箭产生的振动、冲击等恶劣环境，这些环境激励通
过卫星结构经支架作用在星敏感器上，影响星敏感
器工作性能和可靠性。与此同时，随着光学卫星的
分辨率的不断提高及航天技术的快速发展，对卫星
的指向精度、姿态稳定度和结构轻量化的要求越来
越高［３］。卫星实际在轨工作处于反复交变的恶劣环
境，而高精度星敏感器又对工作环境极为敏感，微小
的环境变化都会产生较大的指向精度误差，提供星
敏感器安装平台的支架，其热稳定性直接影响星敏
感器定姿精度。因此，星敏感器支架结构质量、刚
度、动响应特性和热稳定性等因素直接关系到星敏
感器工作的可靠性和指向精度。这涉及到多个领域
和多个目标，需进行多学科、多目标、多系统的协同
优化设计。
星敏感器因其具有空间适应性强、精度高等优

点，被众多航天器所采用［４－５］。因此，国内外对星敏
感器自身精度、系统姿态确定算法优化研究较为深
入，但对其安装支架结构设计研究较少且不够全面，
并且传统的方法大多数都是基于单学科单目标，拓
扑优化获取的结构形式无法保证在轻量化后，同时
满足高比刚度、高可靠和高热稳定性的多领域指标
要求，而随着光学卫星分辨率的不断提高，热稳定性
对星敏感器指向精度影响作用越发凸显。文献［６］
将拓扑优化方法和增材制造技术结合设计了一种高

比刚度星敏感器支架，文献［７］设计了高刚度的星敏
感器支架，文献［８］设计了复杂空间角双星敏感器组
合支架，具有质量轻、易于制造等优点，文献［９］采用

Ｃ－Ｃ石墨材料进行星敏感器热控制设计，满足星敏
感器组合体在轨的严格温度控制要求，降低了星敏
感器支架热变形，文献［１０］采用碳纤维、碳化硅复合
材料设计了一种高热稳定性的多星敏感器组合支

架，并进行了热试验验证。以上学者从质量、刚度、
热变形等方面对星敏感器支架进行设计，但没有在
设计之初考虑多学科耦合问题，都是在单学科或单
学科多目标范围开展研究。目前，星敏感器支架轻
量化设计过程中，没有形成一套基于多学科多目标
的优化求解设计方法。
本文从高分辨率光学卫星对角秒级星敏感器支

架研制需求出发，提出一种面向高比刚度、高指向精
度星敏感器支架的多学科多目标优化设计方法。建
立静态柔度和动态刚度为多目标的拓扑优化数学模

型，考虑卫星发射阶段和在轨工作的静力学、动力学
和热学等领域，进行多学科协同优化，设计出新型圆
筒式星敏感器支架，大幅降低结构质量，同时提高了
星敏感器发射阶段抗力学扰动的能力和在轨工作的

指向精度。经过力学和热学多学科仿真分析，结合
地面振动和热真空试验，验证了此方法在高精度部
件结构设计方面的可行性，同时表明圆筒式支架具
有较高的比刚度和热稳定性，满足高分辨率光学卫
星对其星敏感器高指向精度的要求。

１　多学科多目标优化

１．１　多目标拓扑优化数学模型
拓扑优化在不同的应用领域取得巨大成功，但

大多数研究都集中在单一学科，而航天器结构经历
复杂的力／热环境，多学科多目标拓扑优化设计显得
尤为重要［１１－１３］。本文考虑星敏感器组件在热、力载
荷下的多目标拓扑优化问题，保证多个目标为最优
解，基于折衷规划法对多个优化目标进行加权，将多
目标优化问题等价为单目标优化问题，获取合理数
值优化结果。依据ＳＩＭＰ密度－刚度函数插值模型，
建立多种静态拓扑优化工况，静态工况主要包括卫
星发射阶段和在轨工的力／热载荷。寻求刚度最大
化问题需要转换为柔度最小问题，而柔度则利用应
变能来定义，获取以柔度Ｃ（ρ）最小为目标函数，将
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体积作为约束条件，目标函数如下

ｍｉｎＣ（ρ）＝ ∑
ｍ

ｋ＝１
ｗｑｋ

Ｃｋ（ρ）－Ｃ
ｍｉｎ
ｋ

Ｃｍａｘ
ｋ －Ｃｍｉｎ

ｋ
［ ］ｑ｛ ｝

１
ｑ
（１）

式中：ｍ为载荷工况总数；ｗｋ为第ｋ个工况的权值；

ｑ为惩罚因子，ｑ≥２；Ｃｋ（ρ）为第ｋ个工况的柔度目
标函数；Ｃｍａｘ

ｋ 、Ｃｍｉｎ
ｋ 分别为第ｋ个工况柔度目标函数

的最大值和最小值。
采用平均频率方法来避免优化过程目标函数出

现振荡问题，平均频率公式来定义固有频率拓扑优
化的目标函数

ｍａｘΛ（ρ）＝ε０＋ｓ∑
Ｎ

ｎ＝１

ｗｎ
εｎ －ε０（ ）－１ （２）

式中：Λ（ρ）为平均频率；εｎ 为第ｎ阶特征频率；ε０、ｓ
为目标函数调整参数；ｗｎ 为第ｎ 阶频率的权重系
数；Ｎ 为需要优化的低阶频率的阶次。
综合以上分析，考虑发射阶段和在轨工作动静

力学、热学等多工况的多目标拓扑优化函数为

ｍｉｎＦ（ρ）＝ Ｗ
２ ∑

ｍ

ｋ＝１
ｗｋ
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ｋ
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ｋ
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Λｍａｘ－Λ（ρ）
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（ ）２｝

１
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（３）

式中：Ｆ（ρ）为综合目标函数；Ｗ 为柔度目标函数的
权重；Λｍｉｎ、Λｍａｘ分别为频率目标函数的最小值和最

大值。

１．２　多目标拓扑优化参数获取
本文采用层次分析法并结合实际工程经验确定

子目标权重，相对结构刚度而言，高分辨光学卫星对
热稳定性要求更高。因此，静态柔度拓扑优化中过
载和热变形两种静态工况，对结构热变形更为关注，
分别取０．３和０．７；动态频率拓扑优化中前三阶固
有频率，分别取０．５、０．３和０．２。进行支架优化前
后的静力分析和模态分析，获取支架的柔度最大值
和最小值、平均频率最大值和最小值。在多目标综
合目标函数中，取柔度权值０．５５，频率权值０．４５，分
析完成后，获取的各个工况下参数如表１所示。

表１　各工况下参数结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｗｏｒｋｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数
静态柔度

过载 热变形
平均频率

Ｃｍａｘ／（ｍｍ·Ｎ－１） ２．４６　 ７．２０ —

Ｃｍｉｎ／（ｍｍ·Ｎ－１） １．５６　 ５．４４ —

Λｍａｘ／Ｈｚ — — ４４１．３０
Λｍｉｎ／Ｈｚ — — ３７５．６０

　　选取通用型号的星敏感器作为本方法优化对
象，质量为１．１５ｋｇ，优化前支架质量为０．５１２ｋｇ，星

敏感器简化为质量点，采用刚性杆单元（ｒｂｅ２）连接，
优化前有限元模型如图１所示。

图１　优化前的有限元模型

Ｆｉｇ．１　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｂｅｆｏｒｅ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

１．３　星敏感器支架多学科多目标拓扑优化
卫星从发射到在轨受到复杂的力学与空间环境

影响［１６］，涉及力学、热学多个学科领域。星敏感器
支架的热载荷主要为在轨工作的高低温环境，只存
在温度载荷时，其有限元离散准静态热变形方程为

Ｋｕ＝Ｒ （４）
式中：Ｒ为结构温度节点载荷列阵；ｕ为结构节点的
位移列阵；Ｋ 为结构整体刚度矩阵。
考虑热变形引起星敏感器安装型面精度的影

响，设星敏安装面上各节点原始坐标为ｘＪ，ｙＪ，ｚＪ，
热变形后的坐标为ｘ′Ｊ，ｙ′Ｊ，ｚ′Ｊ，型面变形精度均
方根值（ｅｒｍｓ）值为

ｅｒｍｓ＝

１
Ｊ∑

Ｊ

ｊ＝１

［（ｘｊ－ｘ′ｊ）２＋（ｙｊ－ｙ′ｊ）２＋（ｚｊ－ｚ′ｊ）２槡 ］

（５）

　　引入星敏感器安装型面精度，同时结合体积分
数、安装点应力和制造工艺约束，多学科多目标拓扑
优化数学模型可描述为

ｘ＝［ｘ１　ｘ２　…　ｘｐ］Ｔ

ｍｉｎ　Ｆ（ρ）

ｓ．ｔ．ｅｒｍｓ≤Δｒ　ｍｍ

σ≤ ［σ］ＭＰａ
α≤ ［α］

０≤ｘｍｉｎ≤ｘｅ≤ｘｍａｘ≤１

烅

烄

烆

（６）

式中：ｘ为设计变量，ｘｅ为单元设计变量，ｘｍｉｎ、ｘｍａｘ

分别为单元设计变量最小和最大极限值；Δｒ为型面
精度约束值；σ、［σ］分别为设备安装点应力和约束
值；α、［α］分别为优化体积比和约束值。
为了保证支架具有低质量、高刚度、低动态响应

和高热稳定性等多学科设计要求，采用以上方法进
行优化设计。经过８０步迭代运算，目标函数迭代曲
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线如图２所示，获取最终优化模型如图３所示。

图２　多学科目标函数迭代曲线

Ｆｉｇ．２　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ
ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

图３　拓扑优化结果

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｔｏｐｏｌｏｇｙ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

优化后，星敏感器支架质量降低了４７．５％，４个
安装点由热变形引起的位移降低１５．３％，基频为

４１２．７Ｈｚ。结合加工工艺和星敏感器安装要求，对拓
扑优化结果进行适当调整，支架最终质量０．２６９ｋｇ，
加工后的结构形式如图４所示。

图４　加工后的星敏感器支架

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｒ　ｓｅｎｓｏｒ　ｂｒａｃｅｌｅｔ　ａｆｔｅｒ　ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

２　热变形及振动响应特性分析

２．１　星敏感器支架热变形分析
整星在轨工作时，支架的温度变化引起的热变

形是影响星敏感器定姿误差的主要因素，对星敏感
器支架热变形分析至关重要。卫星的温度边界条件
设置是根据卫星所处的轨道环境和内热源分布热仿

真获取，然后将温度数据映射到力学有限元分析软
件中，进行整星热稳定性分析，获取节点热应变和热
应力数据。根据热分析结果可知，整星处于高温工
况时，星敏感器支架的温度变化最大，因此选择高温
工况作为热变形分析极端工况，整星在轨极端工况
的主要结构件温度分布如表２所示。

表２　主要结构件温度分布

Ｔａｂｌｅ　２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｉｎ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒｔｓ ℃

结构件 底板 背板 承力筒 主镜 次镜

温度 ５　 ２　 ２　 ０．５８　 ０．６３

　　获取星敏感器相对于光学载荷指向角度，提取
星敏感器安装面的节点位移拟合出一个曲面求得其

法线。同样地，将光学相机主镜镜面的节点位移拟
合出一个曲面，并求得其法线。这两条法线的夹角
即指向角度，它们热变形前后的夹角变化大小即为
指向精度。
设星敏安装面上各节点原始坐标和热变形后的

坐标矩阵表示为

Ａ＝

ｘ１ ｘ２ … ｘｍ
ｙ１ ｙ２ … ｙｍ
ｚ１ ｚ２ … ｚｍ

熿

燀

燄

燅

Ｂ＝

ｘ′１ ｘ′２ … ｘ′Ｊ
ｙ′１ ｙ′２ … ｙ′Ｊ
ｚ′１ ｚ′２ … ｚ′Ｊ

熿

燀

燄

燅

（７）

　　基于最小二乘法平面拟合和空间平面方程为
（ＢＢＴ）ｃ＝０　（ＡＡＴ）ｄ＝０ （８）

式中：ｃ为热变形后星敏安装面拟合曲面的法向向
量；ｄ为原始面的法向向量。
同样可得到光学载荷相机主镜面热变形后拟合

曲面的法向向量为ｅ和原始面的法向向量为ｆ。
向量夹角为

ａ＝ａｒｃ　ｃｏｓ
ｃ·ｅ
｜ｃ｜｜ｅ｜

１８０
３６００π

ｂ＝ａｒｃ　ｃｏｓ
ｄ·ｆ
｜ｄ｜｜ｆ｜

１８０
３６００π

烅

烄

烆
　　　　　θ＝ｂ－ａ

（９）

式中：ａ为初始状态星敏感器安装面和光学载荷相
机主镜面法向指向夹角；ｂ为热变形时两个法向指
向夹角；θ为星敏感器相对光学载荷相机的指向精
度，单位为角秒（″）。
基于有限元方法对优化前后的圆筒式支架进行

热变形分析。提取星敏感器安装面节点位移数据，
对其进行拟合并获取安装面法线，获取星敏感器自
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身以及与光学相机法线相对基准轴的变化，进而计
算获取其法线之间的夹角变化，如表３所示 （表中

Δα、Δβ、Δγ分别为星敏感器安装面法线（即星敏感
器光轴）的方向角的变化量）。
表３　极端工况下各星敏感器安装面法线方向角变化值

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｈａｎｇｅ　ｖａｌｕｅ　ｏｆ　ｎｏｒｍａｌ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｓｔａｒ

ｓｅｎｓｏｒ　ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｅｘｔｒｅｍｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　（″）

状态 名称 ｜Δα｜ ｜Δβ｜ ｜Δγ｜

优化前

星敏感器Ａ　 １．３２　 ０．６２　 ０．７４
星敏感器Ｂ　 １．０６　 ０．８５　 ０．６３
星敏感器Ｃ　 ０．６８　 １．２５　 １．８７

优化后

星敏感器Ａ　 ０．５４　 ０．０５　 ０．１２
星敏感器Ｂ　 ０．３２　 ０．２４　 ０．１６
星敏感器Ｃ　 ０．２７　 ０．７６　 １．２２

　　从表３中可以看出，优化后的圆筒式支架相对
优化前热变形明显降低，优化后的支架热变形最大

１．２２″，圆筒式支架在热载荷作用下变形分布均匀，
具有较高的抗热扰动能力，为敏感器件提供稳定的
安装平台。
光学相机基板温差为（２±０．１）℃，星敏感器组

件温差为（３±０．２）℃，进行整星的热变形分析并计
算获取星敏感器指向精度如表４所示。

表４　星敏感器指向精度

Ｔａｂｌｅ　４　Ｐｏｉｎｔｉｎｇ　ａｃｃｕｒａｃｙ　ｏｆ　ｓｔａｒ　ｓｅｎｓｏｒ （″）

状态 名称 相机主镜１ 相机主镜２

优化前

星敏感器Ａ　 ３．８６　 ４．０６
星敏感器Ｂ　 ４．０５　 ４．１５
星敏感器Ｃ　 ４．２５　 ４．４３

优化后

星敏感器Ａ　 ２．５８　 ２．５６
星敏感器Ｂ　 ２．４７　 ２．４５
星敏感器Ｃ　 ２．６９　 ２．７１

　　从表中可以看出，优化后的圆筒式支架相对优
化前指向精度大幅提高，优化后的支架结构的指向
精度优于３″，满足微小卫星对比刚度和指向精度等
高性能指标的要求。

２．２　星敏感器支架振动响应特性分析
从结合实际工程应用，对有限元模型进行必要的

假设和简化。将相机基板支腿连接面作为加速度载
荷的加载面，计算工况：频率范围为０～１００Ｈｚ，分别
单独施加Ｘ、Ｙ向量级为２　ｇｎ，Ｚ向量级为１．５　ｇｎ，选
取的位置及加速度响应结果如表５所示。

　　通过分析可知，支架加速度响应放大倍数不超
过２倍，具有高刚度、低动态响应系数。综合以上热
变形和结构力学仿真分析，采用多学科多目标优化
方法，获取的拓扑结构具有优异的结构／热稳定性，
是传统单学科、单目标方法很难达到的。同时，圆筒

式结构具有优异的抗力／热扰动的特性，远优于传统
框架式结构。

表５　加速度响应结果

Ｔａｂｌｅ　５　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　　 ｇｎ

名称 Ｘ 向 Ｙ 向 Ｚ向
基板＋Ｙ 侧中点 ４．３２　 ４．１３　 １．０２
主基板－Ｙ－Ｘ 侧角点 ５．８８　 ４．４９　 ０．８２
星敏感器Ａ　 ７．２４　 ４．７２　 ０．９１
星敏感器Ｂ　 ６．８３　 ５．２１　 ０．９８
星敏感器Ｃ　 ５．９２　 ５．８７　 １．４８

加速度响应放大倍数 １．１６　 １．３１　 １．８０

３　试验验证

３．１　热变形试验
为了验证多学科多目标优化设计方法可行性和

热变形分析的准确性，整星进行热真空试验。由于
受地面真空热试验设备的限制，无法在真空状态下
使用经纬仪标定获取试验数据，而是通过采用应变
片获取真空环境下星敏感器支架的热变形数据，与
有限元分析获取应变数据进行对比，间接验证其热
变形分析的准确性，应变片分布位置如图５所示。

图５　应变片位置

Ｆｉｇ．５　Ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔｒａｉｎ　ｇａｕｇｅ

整星在真空热试验设备时间约为２天，获取支
架从低温到高温模拟环境的应变数据。对试验数
据进行多项式拟合，得到横坐标为时间，纵坐标为
应变的曲线，获取星敏感器支架Ｘ、Ｙ 向应变曲线
如图６所示。从曲线可以看出，经高低温环境，支
架 Ｘ 向最大应变为９．８４με，Ｙ 向最大应变为
１１．２３με，通过有限元分析热分析，获取支架应变
数据如表６所示。

　　考虑温度控制、传感器读取数据等试验误差，仿
真数据与试验数据的偏差在合理范围内，从对比结
果可以间接验证了支架的热稳定性分析的准确性，
印证基于结构／热的多学科多目标拓扑优化方法的
可行性，同时，表明圆筒式支架具有较优的热稳
定性。
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图６　热应变曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｓｔｒａｉｎ

表６　支架应变结果

Ｔａｂｌｅ　６　Ｓｔｒａｉｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｂｒａｃｋｅｔ

方向 试验数据／με 仿真数据／με 相对误差／％
Ｘ 向 ９．８４　 ８．９２　 ９．３５
Ｙ 向 １１．２３　 ９．９５　 １１．４０

３．２　振动响应特性试验
正弦扫描和正弦振动响应特性试验主要是获取

星敏感器支架加速度响应等参数，以及星敏感器组
件一阶固有频率，验证支架力学性能是否满足技术
指标要求，振动试验如图７所示。

图７　振动响应特性试验

Ｆｉｇ．７　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｔｅｓｔ

星敏感器Ａ和Ｂ位置相近，只在星敏感器Ａ安
装点附近放置传感器，对应通道如表７所示。
对星敏感器组件进行正弦扫描试验获取支架固

有频率，相机组合体进行正弦振动试验获取动态响
应数值，试验结果如图８所示。

　　从振动试验结果中数据可以看出，星敏感器组
件一阶固有频率为４２５．６Ｈｚ，光学相机主承力框架
和３个星敏感器的振动响应接近一致，仿真数据相
与试验数据趋势一致，二者基本吻合，有限元法进行
动力学计算结果准确可信，表明支架经过多学科多
目标优化后，获取的高比刚度的结构形式具有较低
动态响应系数和较高的结构稳定性，能够满足卫星
发射阶段力学环境。

表７　相应位置传感器通道号

Ｔａｂｌｅ　７　Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｓｅｎｓｏｒ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｎｕｍｂｅｒ

位置 Ｘ 向通道 Ｙ 向通道 Ｚ向通道
基板＋Ｙ 侧中点 １４　 １６　 １１
基板－Ｙ－Ｘ 侧角点 ２３　 １８　 ２７
星敏感器Ａ　 １３　 ２０　 ３１
星敏感器Ｃ　 ３５　 ３６　 ３３

４０１ 　航　天　器　工　程　　　　　　　　　　　　　　　　　　　３０卷　



图８　振动响应特性试验数据

Ｆｉｇ．８　Ｄａｔａ　ｏｆ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｔｅｓｔ

４　结束语

本文从高分辨率光学卫星对角秒级星敏感器支

架的研制需求出发，基于结构／热一体化思想，提出
一种多学科多目标的拓扑优化设计方法。建立了多
学科多目标优化数学模型，并采用此方法设计了一
种新型圆筒式星敏感器支架，结构质量０．２６９ｋｇ，轻
量化率４７．５％，指向精度２．７１″。对优化支架进行
了振动响应试验和热稳定性试验，验证了多学科多
目标拓扑优化方法在高精度敏感器件结构设计上的

可行性。此优化方法能够解决传统优化方法无法考
虑实际应用中多个目标和多领域的协同优化问题，
拓宽了考虑设计因素的领域范围，能够在满足约束
条件下，获取多个性能指标的最优解，适应航天技术
的飞速发展，对于提升高分辨率光学卫星性能指标
的具有重要意义。此外，本文的设计方法和结构目
前已在某卫星得到实际应用，优化方法对于其他指
向精度和姿态稳定性要求高的卫星结构设计具有一

定借鉴意义，同时结构形式可为相关设计提供新的
设计灵感。
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