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超大口径空间光学遥感器的应用和发展

张学军＊，樊延超，鲍　赫，薛栋林
（中国科学院 长春光学精密机械与物理研究所，吉林 长春１３００３３）

摘要：针对空间遥感技术的迅速发展及其对空间探测精度需求的提高，对研制更可行有效的超大口径空间光学遥感器的

技术路线开展了研究。介绍了该领域已发射和计划发射的超大口径光学遥感器涉及的发展历史和结构特点，以及它们

的研究现状和应用领域，主要包括整体式成像系统、分块可展开成像系统、光学干涉合成孔径成像系统和衍射成像系统

等。分析对比了各种传感器的性能特点及现阶段的应用情况。最后，考虑我国高分辨率、高成像质量空间光学遥感器的

应用需求，结合当前技术条件以及相关技术的发展趋势，分别针对２～４ｍ大口径系统，４～１０ｍ超大口径系统和更大口

径系统的成像需求提出了最佳解决方案。
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１　引　言

空间光学遥感器受大气影响小，而且不受地

理位置限制［１］，因此在对地观测、天文探索等领域

发挥着重要的作用。随着空间遥感技术的迅速发

展和空间探测精度的不断提高，人们对空间光学

遥感器的分辨率要求也越来越高。由于光学系统

的通光口径与系统的角分辨率成反比，因此增大

光学遥感器的口径是提高分辨率的重要手段。另

外，光学系统的集光能力与口径的平方成正比，所

以增大口径对于天文观测及暗弱目标识别至关重

要。因此，在满足运载器的承载能力和包络尺寸

限制的前提下，反射镜口径的最大化是满足空间

光学遥感器高分辨率与高信息收集能力的最佳技

术路线。传统的大口径空间光学遥感器系统如哈

勃太空望远镜（ＨＳＴ）等采用了整体式结构，具有

系统稳定、成像质量高等优点。但随着系统口径

的增大，反射镜的重量将以口径三次方的比例增

加；而且系统口径会受运载器包络尺寸的限制，因

此，研究人员提出了膜基反射成像、分块可展开成

像、光学干涉合成孔径成像、衍射成像等系统及在

轨装配等技术途径。例如，詹姆斯·韦伯太空望

远镜（ＪＷＳＴ）采用了分块可展开成像系统，在反

射时系统折叠收拢在４．５ｍ的包络尺寸内，发射

入轨后展开，形成口径约为６．５ｍ的系统，实现大

于２５ｍ２的光线收集能力。薄膜光学即时成像器

（ＭＯＩＲＥ）采用了衍射成像系统，计划将基于衍射

薄膜镜的系统收拢在运载包络尺寸内，在轨展开

后形成２０ｍ口径的系统。然而，这些技术在解

决了系统口径限制的同时，也带来了如何保证系

统共相精度、增加成像谱段带宽、提高能量利用率

等问题。

国外早已开展了超大口径空间光学遥感器的

研究工作，而我国在该方面的研究起步较晚。本

文通过调研几种超大口径空间光学遥感器的技术

途径、实际应用和研究进展，对比分析了各种技术

途径的优缺点以及适用领域，并结合当前的技术

条件以及相关技术的发展趋势，给出了我国发展

超大口径空间光学遥感器的建议。

２　超大口径空间光学遥感器的技术
途径

　　空间光学遥感器一般都有特定的观测任务和

目标，其设计方案和技术途径与任务或目标所要

求的光谱范围、分辨率、视场角、衍射极限和系统

波前误差等指标密切相关［２］。目前，世界上已发

射和计划发射的超大口径光学遥感器主要采用整

体式成像系统、分块可展开成像系统、光学干涉合

成孔径成像系统和衍射成像系统等。

２．１　整体式成像系统

整体式成像系统分为刚性单体镜成像系统和

膜基反射成像系统。

２．１．１　刚性单体镜成像系统

刚性单体镜成像系统主要由玻璃、金属等刚

性材料构成，其主反射镜采用单体镜的结构形式。

这种系统具有结构简单、稳定性和可靠性高、成像

谱段宽、成像质量高等优点。其关键技术包括：超

大口径单体镜的制备和光学加工、超大口径反射

镜的面形精度检测以及平台载荷一体化技术等。

改变世界空间观测格局的哈勃太空望远镜

（ＨＳＴ）以及目前在轨的最大口径的赫歇尔空间

天文台（Ｈｅｒｓｃｈｅｌ　Ｓｐａｃｅ　Ｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ，ＨＳＯ）均采

用了整体式成像系统。这种成像系统的口径主要

受运载包络尺寸的限制，目前已发射应用的光学

遥感器的最大口径为３．５ｍ。表１列出了国际上

主要重型运载的承载能力［３］，其中，有效载荷包络

直径最大为 ４．５ ｍ。美国国家航空航天局

（ＮＡＳＡ）曾经规划了战神５号（Ａｒｅｓ　Ｖ）研制计

划，该运载器具有８．８ｍ的最大有效载荷包络直

径尺寸，但由于经费等原因该项计划于２０１０年被

迫中止。在该项目的技术基础上，ＮＡＳＡ提出了

太空发射系统（Ｓｐａｃｅ　Ｌａｕｎｃｈ　Ｓｙｓｔｅｍ，ＳＬＳ）重型

运载器研制计划，其近地轨道运载能力最大达

１３０吨，超过了所有现有的运载器［４］。随着运载

器技术的不断发展，整体式成像系统的口径也有

望进一步增加。
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表１　目前已应用和计划研制的大型运载器的承载能力

Ｔａｂ．１　Ｃａｐａｂｉｌｉｔｉｅｓ　ｏｆ　ｃｕｒｒｅｎｔ　ａｎｄ　ｐｌａｎｎｅｄ　ｌａｕｎｃｈ　ｖｅｈｉｃｌｅｓ

运载器
整流罩

外径／ｍ

有效载荷

尺寸／ｍ

最大承载重量／ｋｇ

近地轨道
地球同步

转移轨道

地球静止

轨道

日地第二拉

格朗日轨道

阿里安

５号（ＥＣＡ）
５　 ４．５×１５．５　 ２１　０００　 １０　５００ — ６　６００

宇宙神５
（ＨＬＶ）

５　 ４．５×１２．９　 ２９　４２０　 １３　０００　 ６　３５０ —

德尔塔４
（Ｈ）

５　 ４．５×１６．３　 ２２　９５０　 １２　９８０　 ６，１６０　 ９　５００

战神５号

（已取消）
１０　 ８．８×１７．２　１４３　０００　 ７０　３００　 ３６　２００　 ５５　６００

太空发射

系统（ＳＬＳ）
１０　 ９．１×２３．２　１３０　０００ — — ５０　０００

２．１．２　膜基反射成像系统
膜基反射成像系统采用柔性聚合物薄膜取代

传统的玻璃、金属等刚性材料作为反射镜基坯，镀
上金属反射层后通过适当的工艺形成所需的曲面

面形，镜体面密度可控制在１００ｇ／ｍ２以内，具有
收藏体积小、重量轻等优点。其工作原理是将镀
有反射层的薄膜周边固定，并在侧向施加载荷拉
伸薄膜成像并保持面形。按照施加载荷的方式，
膜基反射成像方法主要分为充气成形法、吊装成
形法、静电成形法和预成形法等［５］。

充气成形法是利用气压充起气囊使薄膜拉伸

成像。充气式反射镜一般由两层薄膜组成，并封
住边缘，在两层薄膜之间会形成腔室，通过改变腔
室中的气压施加载荷产生所需要的弯曲面形。不
过该方法很难将反射镜的面形控制为理想形状，
这是限制它在高成像质量系统中应用的主要

因素。
吊装成形法通过调节施加在薄膜背面离散节

点处的推拉力来控制膜基反射镜的面形，其控制
能力较强，但装置复杂。
静电成形法采用静电拉伸以控制膜基反射镜

的面形，其控制精度相对较高，并已成为膜基反射
镜面形控制方法的研究热点之一。该方法的难点
在于大口径薄膜的研制，面形精度的进一步提高
和空间环境的适应性设计。

预成形法是在施加载荷之前将平面薄膜预先制

作成所需反射镜面形的近似形状，然后通过外力进
一步调整接近理想形状。这种方法的面形指标更

高，但距高成像质量的要求仍有差距。

２．２　分块可展开成像系统
分块可展开成像系统的成像原理与整体式成

像系统相同，主要区别在于：为适应运载器包络尺
寸的限制，大口径主镜划分为若干个小型的分块
子镜。在发射时，包括各分块子镜在内的整个光
学系统折叠收拢在允许尺寸内；入轨后，各折叠部
件依次展开并锁定，各分块子镜通过波前检测和
控制调整系统拼接成一个共相位的主镜。这种系
统通过发射折叠收拢和在轨展开，能够在有效载
荷尺寸受限的情况下，实现大的系统口径，从而提
高了空间遥感器的分辨率。此外，将大口径主镜
分解为小口径的分块子镜，降低了研制难度。分
块可展开成像系统的关键技术在于保证分块子镜

展开后的共相调整精度、可展开机构的稳定性等。
计划于２０１８年发射的下一代空间望远镜———詹
姆斯·韦伯太空望远镜（ＪＷＳＴ）采用了１８块六边
形子镜的分块可展开系统，在轨展开后系统的有效
口径达６．５ｍ。

２．３　光学干涉合成孔径成像系统
光学干涉合成孔径成像系统是将多个子孔径

按照一定方式进行排列，构成一个大的光学孔径。
被子孔径阵列离散采集后的目标光束被会聚到光

束组合器入瞳并在像面干涉组合，从而获得与等
效单孔径系统相当的空间分辨率［６］。
按干涉成像方式，光学干涉合成孔径成像系

统分为迈克尔逊干涉和斐索干涉两种［７］。迈克尔
逊干涉又称为瞳平面干涉，是一种等倾干涉，其过
程为：目标发出的光束被一定空间距离的两个孔
径接收，通过半透半反表面实现叠加，最终在探测
器上形成干涉图样。所得图像是目标在特定空间
频率的频谱即傅里叶变换，故还需通过傅里叶逆
变换重建原始图像。迈克尔逊干涉系统的角分辨
率仅与基线长度有关，而且基线越长分辨率越高。
但其口径过于稀疏导致收集的信号非常微弱，而
且需要改变基线长度和方向采集目标不同的空间

频率，整个采集过程耗时很长，因此，迈克尔逊干
涉系统更适于小视场、相对静止的天文目标的探
测。斐索干涉又称为像平面干涉，能直接输出目
标图像，其成像方式有两种：通过掩模实现大孔径
的部分孔径成像，或多个独立光学系统的光束经
准直、合并后再进行聚焦成像。斐索干涉与传统
独立口径系统更接近，可实现对大视场内快速运
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动目标的干涉成像。常见的斐索干涉合成孔径成
像系统构型主要有环形、戈莱型（Ｇｏｌａｙ）和三臂型
（Ｙ）等［８］，如图１所示。

（ａ）单圆周阵列
（ａ）Ｓｉｎｇｌｅ　ｒｉｎｇ　ａｒｒａｙ

　 （ｂ）双圆周阵列
（ｂ）Ｄｕａｌ　ｒｉｎｇ　ａｒｒａｙ

（ｃ）Ｇｏｌａｙ－６阵列
（ｃ）Ｇｏｌａｙ－６ａｒｒａｙ

　 （ｄ）三臂型阵列
（ｄ）Ｔｒｉ－ａｒｍ　ａｒｒａｙ

图１　斐索干涉合成孔径成像系统构型

Ｆｉｇ．１　 Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　Ｆｉｚｅａｕ－ｔｙｐｅ　ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｉｃ

ｏｐｔｉｃａｌ　ｓｙｎｔｈｅｔｉｃ　ａｐｅｒｔｕｒｅ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｓｙｓｔｅｍ

光学干涉合成孔径成像系统的填充比小于１，
直接获取的图像存在中间频率成分损失、对比度
低、噪声影响严重等特点［９］，因此，子孔径的空间布
局优化、相位一致性检测和图像恢复等是关键。

２．４　衍射成像系统
衍射成像系统一般由物镜和目镜系统组成，

是将衍射光学元件与传统的折／反射光学元件结
合起来形成的衍／折／反射混合型光学系统。成像
系统中的物镜为衍射透镜，目镜系统一般包括中
继光学系统和色差校正系统。其工作原理是首先
通过衍射透镜汇聚光线，再由位于其焦点处的中
继光学系统进行色差校正以增大带宽，最后成像
到焦平面上。在天基成像领域，基于衍射原理的
成像系统制造技术有两种［１０］：一是菲涅尔波带片
技术，二是光子筛（ＰＳ）技术，如图２所示。菲涅
尔波带片一般是由一系列透明和不透明的同心圆

环组成的变间距光栅，其作用和汇聚透镜相当，但
其焦距与波长成反比，因此存在较大的色散，在使

用时必须进行色差校正。光子筛技术首先由德国

Ｋｉｅｌ大学提出，用于提高软 Ｘ 射线的聚焦能
力［１１］，其基本原理如下：菲涅尔波带片由充满微
小孔的环带组成，每一个微孔的衍射光在光子筛
后的相应位置同相相加，如同很多同相的小口径
阵列。光子筛通过用微环孔带阵列替代菲涅尔波
带片中的透明环带，提高了光子筛聚焦光束的尖
锐性，使得光学系统的成像质量得到很大的提高。
光子筛可以在波带片的基础上进一步提高分辨

率，但要牺牲一定的光通量。

（ａ）菲涅尔波带片
（ａ）Ｆｒｅｓｎｅｌ　ｚｏｎｅ　ｐｌａｔｅ

　 （ｂ）光子筛
（ｂ）Ｐｈｏｔｏｎ　ｓｉｅｖｅ

图２　天基衍射成像光学元件

Ｆｉｇ．２　Ｓｐａｃｅ－ｂａｓｅｄ　ｄｉｆｆｒａｃｔｉｖｅ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｅｌｅｍｅｎｔｓ

衍射成像系统对光学系统的面形要求较低，
物镜基于薄膜工艺制成，通过发射时折叠、入轨后
展开的形式实现了大的系统口径。但这类系统存
在成像谱段窄、幅宽小、能量利用率低、系统结构
庞大及稳定性较差等缺点。其关键技术包括物镜
材料、衍射条纹加工、折叠展开技术、大型可展开
伸展臂支撑结构设计以及平台在轨高精度姿态测

量和控制等。

３　超大口径空间光学遥感器的发展
现状

３．１　整体式成像系统

３．１．１　刚性单体镜成像系统

３．１．１．１　哈勃太空望远镜
哈勃太空望远镜（ＨＳＴ）（见图３）于１９９０年

由发现号航天飞机运送入轨。ＨＳＴ的工作波段
为１１０～１　１００ｎｍ，能够同时观测紫外（ＵＶ）、可见
光与近红外（ＮＩＲ）波段的宇宙信息。ＨＳＴ的有效
焦距为５７．６ｍ，角分辨率达到０．１″（＠６３２．８ｎｍ）。
整个望远镜的直径为４．２ｍ，长为１３ｍ，质量为
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１１　５００ｋｇ［１２］。主镜采用单体镜的结构形式，口径
为２．４ｍ，由康宁公司的７９４１ＵＬＥ零膨胀玻璃熔
合焊接而成，轻量化形式为蜂窝状筋板加前后面
板的“三明治”结构，镜体质量为８２８ｋｇ。

（ａ）哈勃太空望远镜
（ａ）Ｈｕｂｂｌｅ　ｓｐａｃｅ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ

　 （ｂ）哈勃太空望远镜主镜
（ｂ）Ｐｒｉｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ　ｏｆ　ＨＳＴ

图３　哈勃太空望远镜及其主镜

Ｆｉｇ．３　Ｈｕｂｂｌｅ　ｓｐａｃｅ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ

根据紫外谱段以及其它波段的高质量成像需

求［１３］，ＨＳＴ 主镜的面形精度要优于 ０．０１４λ
（ＲＭＳ，λ＝６３２．８ｎｍ）。通过对镜体和支撑结构
的优化设计，主镜在发射以及在轨工作期间具有
良好的稳定性。刚性单体镜成像系统具有宽谱段
响应、优化的波前误差控制和良好的稳定性等特
点，能够确保 ＨＳＴ的高质量成像，达到了预期的
探测目的。

３．１．１．２　赫歇尔空间天文台
赫 歇 尔 空 间 天 文 台 （Ｈｅｒｓｃｈｅｌ　Ｓｐａｃｅ

Ｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ，ＨＳＯ）由 欧 洲 空 间 局 （ＥＳＡ）建
造［１４］，于２００９年５月１４日在法属圭亚那库鲁航
天中心随阿里安五号 ＥＣＡ 运载火箭（Ａｒｉａｎ　５
ＥＣＡ）发射升空，运行于日－地系统的第二拉格朗日
点（Ｌ２）轨道上，主要用于研究星体与星系的形成。
根据任务规划［１５］，ＨＳＯ宽４ｍ，高７．５ｍ，主

镜口径达到３．５ｍ，是目前发射入轨口径最大的
光学望远镜，如图４所示。ＨＳＯ主要对远红外波
段和亚毫米波段（５５～６７２μｍ）进行观测，系统波
前误差要求小于６μｍ。与常见的可见光成像系
统相比，这一成像需求大大降低了对镜面精度和
稳定 性 的 要 求。载 荷 制 造 商 阿 斯 特 里 姆
（Ａｓｔｒｉｕｍ）公司选择ＳｉＣ作为主要镜体与结构材
料［１６］，并采用了超轻量化设计，将主体结构质量
由传统材料的１　５００ｋｇ减至３１５ｋｇ，系统在低温
工作条件下的波前误差为５．７μｍ。３．５ｍ口径的
主镜采用单体式结构方案，面密度为２５ｋｇ／ｍ２，质
量仅为２１０ｋｇ。

图４　赫歇尔空间天文台

Ｆｉｇ．４　Ｈｅｒｓｃｈｅｌ　Ｓｐａｃｅ　Ｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ（ＨＳＯ）

３．１．１．３　地球静止轨道空间监视系统

２０１１年，Ａｓｔｒｉｕｍ公司在巴黎航展上展示了
“地球静止轨道空间监视系统”（Ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙ
Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ　Ｓｐａｃｅ　Ｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ　Ｓｙｓｔｅｍ，ＧＯ３Ｓ）
卫星项目的方案论证情况，如图５所示。卫星具
有视频工作模式，在地球静止轨道上对地面进行高
分辨率成像，能够实现地球表面移动目标的侦察监
视以及地球各种自然要素的长期演变监视等。其
有效载荷分辨率为３ｍ，单景成像幅宽为１００ｋｍ×
１００ｋｍ，目前规划了可见光全色成像方案，正在开
展多光谱和红外方案的研究。ＧＯ３Ｓ的主镜口径
达到４ｍ，采用单体镜结构。卫星最大直径为

４．１ｍ，高１０．３ｍ，重量为８　８４０ｋｇ，其中卫星及
载荷质量为４　９００ｋｇ。

图５　地球静止轨道空间监视系统

Ｆｉｇ．５　Ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙ　ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｓｐａｃｅ　ｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ　ｓｙｓｔｅｍ

３．１．１．４　先进技术大口径空间望远镜———８ｍ方案
先进技术大口径空间望远镜 （Ａｄｖａｎｃｅｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　Ｌａｒｇｅ－Ａｐｅｒｔｕｒｅ　Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ，

ＡＴＬＡＳＴ）是ＮＡＳＡ规划的下一代覆盖紫外、可
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见光和红外谱段（光谱覆盖１１０～２　４００ｎｍ）的空
间望远镜计划，将工作于地日第二拉格朗日点轨
道（Ｌ２），用以进行寻找地外生命等富有挑战性的
观测工作，光学设计的衍射极限为５００ｎｍ（波前
误差为 ３６ｎｍ（ＲＭＳ）），望 远 镜 口 径 为 ８～
１６ｍ［１７］。与大多数工作在Ｌ２的空间遥感器不同
的是，ＡＴＬＡＳＴ将在接近室温（２８０～２９０Ｋ）的环
境下工作。这一计划包括一种单体式主镜和两种
分块主镜２个方案。
单体式主镜方案（以下简称 ＡＴＬＡＳＴ－８ｍ）

的主镜口径为８ｍ，最初基于战神五号（Ａｒｅｓ　Ｖ）
运载器进行设计，虽然包括Ａｒｅｓ　Ｖ在内的星座计
划已经被取消，但后续的太空发射系统（ＳＬＳ　Ｂｌｏｃｋ
２１０ｍ）依旧有足够的空间和承载能力，能够将它发
射入轨。相比于其他设计方案，ＡＴＬＡＳＴ－８ｍ的
口径最小，但由于单体镜具有高对比度成像能力、
优秀的波前控制能力和良好的稳定性，ＮＡＳＡ仍
将它作为方案之一进行研究和论证。由于地基

８ｍ 量级口径单体反射镜的相关生产设备和技术
比较成熟，且镜面面形的加工精度优于８ｎｍ
（ＲＭＳ），考虑到运载器具有强大的承载能力，

ＡＴＬＡＳＴ－８ｍ准备沿用地基望远镜（如Ｇｅｍｉｎｉ、

ＶＬＴ等）的镜体方案，以降低风险和费用。

图６　先进技术大口径空间望远镜（８ｍ方案）

Ｆｉｇ．６　Ａｄｖａｎｃｅｄ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ｌａｒｇｅ－ａｐｅｒｔｕｒｅ　ｓｐａｃｅ

ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ－８ｍ

３．１．１．５　类地行星探测器———日冕观测仪
类地行星探测器（Ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ　Ｐｌａｎｅｔ　Ｆｉｎｄｅｒ，

ＴＰＦ）是ＮＡＳＡ提出的用来探测太阳系外类地行
星的计划，有两种望远镜体系方案：一种是基于一
个大型望远镜的日冕观测仪方案（Ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ
Ｐｌａｎｅｔ　Ｆｉｎｄｅｒ　Ｃｏｒｏｎａｇｒａｐｈ，ＴＰＦ－Ｃ）（见图７），针
对可见光谱段进行成像；另一种是基于几个小型望
远镜的光学干涉合成孔径成像方案（Ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ
Ｐｌａｎｅｔ　Ｆｉｎｄｅｒ　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ，ＴＰＦ－Ｉ），针对红外谱
段进行成像，两种方案互补进行探测。

ＴＰＦ－Ｃ主要在可见光谱段成像 （０．５～
１．０５μｍ），采用了整体式成像系统

［１８］。光学方案
采用离轴卡塞格林系统，主镜为离轴椭圆镜，尺寸
为８ｍ×３．５ｍ，主次镜间隔为１２ｍ，次镜也是一
个离轴椭圆镜，尺寸为０．８３ｍ×０．３６５ｍ，有效焦
距为１４６ｍ，视场角为３．６″，系统波前误差为
１０ｎｍ（ＲＭＳ），采用波前补偿系统最终实现亚纳
米级的波前误差。系统总质量为６　２００ｋｇ，发射
时折叠收拢在Φ４．５ｍ×１６ｍ的遮光罩内，在轨
展开后，尺寸达到１６ｍ×３７ｍ。

图７　类地行星探测器———日冕观测仪方案

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ　ｐｌａｎｅｔ　ｆｉｎｄｅｒ（ｃｏｒｏｎａｇｒａｐｈ）

３．１．２　膜基反射成像系统
目前，膜基反射镜技术已应用于一些空基大

型天线接收器、大型太阳能聚集器以及微波的微
弱信号探测器上，但反射成像系统尚处于理论研
究和实验室原理验证阶段。
充气成形膜基反射镜一直被认为不适于可见

光波段成像。２０００年，Ｍｅｉｎｅｌ等人采用变厚度薄
膜来校正充气成形膜基反射镜固有的“ｈｅｎｋｙ－
ｃｕｒｖｅ”偏离及光学误差，有望将其用于０．５～
１２μｍ 的光学系统，从而实现在可见光波段的成
像［１９］。２００５年，韩国的 Ｍｉｎｇ　Ｓｏｈ和Ｊｕｎ　Ｈｏ　Ｌｅｅ
等人在 Ｍｅｉｎｅｌ等人的基础上［２０］，使用偶次非球
面的变厚度薄膜来提高面形精度，能够将应用于
充气式天线试验的３ｍ口径膜基反射镜的面形
控制到可见光波段５０个波长（ＲＭＳ）左右。如果
限制口径（一半口径），面形可控制到０．７μｍ
（ＲＭＳ）左右。

２００２年，美国空军学院（ＵＳＡＦＡ）提出并研
制了１ｍ口径的吊装成形膜基反射镜［２１］，如图８
所示，主镜通过在厚度为１２．７μｍ 的 Ｋａｐｔｏｎ－Ｅ
型聚酰亚胺基板添加１００ｎｍ 的铝反射层（在
５３２ｎｍ波长处的反射率约为９０％）制成，通过镜
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背的１６６个控制点实现面形调整，有限元分析得
到其面形精度为１５５μｍ。但受吊点处的倾斜等
因素的影响，实测面形精度大于１５　０００波长，焦
点光斑直径大于１００ｍｍ。通过全息校正后，焦点
光斑直径达到７．５μｍ，接近所能达到的衍射极限
（光斑直径为６．８μｍ）。

图８　１ｍ口径的吊装成形膜基反射镜

Ｆｉｇ．８　１－ｍ－ｄｉａｍ　ｐｕｌｌｅｄ　ｔａｂ　ｍｅｍｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒ

２００４年，美国ＳＲＳ公司和美国空军研究室
合作研制了口径为０．２５ｍ的静电成形膜基反射
镜［２２］，如图９（ａ）所示。该反射镜采取背后１４个
电极的拉伸、边界上３６个边缘控制器的控制和变
厚度补偿等措施，其面形误差小于０．６μｍ。基于
此技术，２００６年又研制了０．７８ｍ口径静电成形
膜基反射镜，如图９（ｂ）所示，反射镜的面形误差
达到了６０．７７μｍ （ＰＶ）和７．４８μｍ（ＲＭＳ）

［２３］。

２００９年至２０１０年间Ｒｏｂｉｎｓｏｎ等人开展了多模式
静电边界作动技术的研究［２４－２５］，建立了多模式作
动器的数学模型，并进行了静态实验。实验结果
显示，通过内外环静电作动器的激励可将反射镜
变为凹面和凸面面形，并提出了进一步研究反射
镜多模式像差修正的研究计划。

（ａ）０．２５ｍ口径反射镜
（ａ）０．２５ｍ－ｄｉａｍ　ｍｉｒｒｏｒ

　 （ｂ）０．７８ｍ口径反射镜
（ｂ）０．７８ｍ－ｄｉａｍ　ｍｉｒｒｏｒ

图９　静电成形膜基反射镜

Ｆｉｇ．９　Ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃａｌｌｙ　ｆｉｇｕｒｅｄ　ｍｅｍｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒ

２００３年，俄罗斯国家激光物理研究所的

Ｄｉｍａｋｏｖ等人对一个口径为１９０ｍｍ、预先具有
曲率半径为４００ｍｍ的预成形膜基反射镜进行了
研究［２６］，并进行了磁和电磁驱动等进一步研究
规划。

３．２　分块可展开成像系统

３．２．１　詹姆斯·韦伯空间望远镜
詹姆斯 · 韦伯空间望远镜（Ｊａｍｅｓ　Ｗｅｂｂ

Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ，ＪＷＳＴ）（见图１０）是 ＮＡＳＡ、

ＥＳＡ和加拿大空间局（ＣＳＡ）合作建造的空间天
文望远镜，是一种低温红外空间观测仪器，将工作
于地日第二拉格朗日点轨道（Ｌ２），主要用于探测
最早的恒星和星系［２７］。根据任务规划，ＪＷＳＴ的
探测谱段为０．６～２９μｍ，衍射极限为２μｍ，系统
波前误差小于１５６ｎｍ（ＲＭＳ）。

ＪＷＳＴ主镜的等效口径为６．５ｍ，由１８块六
边形的分块子镜组成，每个分块子镜的内切圆大
小为１．３１５ｍ，采用铍材料制成。根据公差分配，

分块子镜的面形误差要小于２５ｎｍ（ＲＭＳ）。由于
运载火箭的限制，ＪＷＳＴ在发射时的尺寸不能超
过Φ４．５ｍ×１５．５ｍ，因此ＪＷＳＴ的主镜采用了
发射折叠、入轨展开的方案。发射时，两侧的６块
子镜（每侧３个）折叠收拢，入轨后展开锁定，与中
心的１２块子镜共同构成６．５ｍ口径的主镜。

图１０　詹姆斯·韦伯空间望远镜及其进展情况

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＪＷＳＴ　ａｎｄ　ｉｔｓ　ｃｕｒｒｅｎｔ　ｓｔａｔｕｓ

２０１２年，ＪＷＳＴ主镜的１８块子镜完成了加
工、镀膜、装配和测试工作，１８块子镜的综合面形
精度为２３．２ｎｍ［２８］。目前，主体框架、主镜、次镜
及其支撑结构的装配已经完成，正在进行后续的
装配和测试工作。主镜展开机构的展开精度优于

０．０２８″［２９］，反射镜共相调整精度达到几十纳
米［３０］。ＪＷＳＴ计划于２０１８年搭载 Ａｒｉａｎ　５ＥＣＡ
火箭发射。
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３．２．２　欧空局地球静止轨道２ｍ分辨率相机
欧空局（ＥＳＡ）提出了地球静止轨道２ｍ分辨

率光学相机的研制计划，如图１１所示。该计划的
主要目的是实现覆盖全欧洲的高分辨率近实时监

测，观测谱段涵盖可见全色、多光谱、中波红外和
长波红外。

相机采用分块可展开的方案，主镜由６块直
径为２ｍ的分块子镜组成，在轨工作状态下的口
径达到了７ｍ，地面幅宽大于６０ｋｍ×６０ｋｍ，整
机质量为２　２４０ｋｇ，拟采用 Ａｒｉａｎ　５运载火箭发
射。为保证成像质量，该方案提出了ＭＴＦ×ＳＮＲ

≥４的研制目标。

图１１　地球静止轨道２ｍ分辨率光学相机

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　２ｍ－ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙ

ｓｐａｃｅ　ｃａｍｅｒａ

３．２．３　先进技术大口径空间望远镜———９．２ｍ
和１６ｍ方案
先进技术大口径空间望远镜的第二大类构型

为 分 块 可 展 开 系 统，主 镜 口 径 有 ９．２ｍ
（ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ）和１６．８ｍ（ＡＴＬＡＳＴ－１６ｍ）两
种方案，如图１２所示，这两种方案充分借鉴了

ＪＷＳＴ的设计思想和技术方案。

（ａ）９．２ｍ口径方案
（ａ）ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ

　 （ｂ）１６ｍ口径方案
（ｂ）ＡＴＬＡＳＴ－１６ｍ

图１２　先进技术大口径空间望远镜

Ｆｉｇ．１２　Ａｄｖａｎｃｅｄ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ｌａｒｇｅ－ａｐｅｒｔｕｒｅ　ｓｐａｃｅ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅｓ

ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ的主镜由３６块六边形分块

子镜组成，每个子镜的大小与ＪＷＳＴ子镜完全相

同。镜体材料选用 ＵＬＥ玻璃，以适应更高的面

形精度要求，面密度小于２５ｋｇ／ｍ２。子镜分为三

组，两侧的１８块子镜（每侧９个）在发射时折叠收

拢，入轨后展开。ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ在发射收拢状

态下的最大直径不超过６．５ｍ，规划用升级版的

ＥＥＬＶ运载火箭发射至Ｌ２轨道。

ＡＴＬＡＳＴ－１６ｍ的主镜同样由３６块六边形

分块子镜组成，每块子镜的大小为２．４ｍ（边到边

距离）。子镜也分为３组，两侧的１８块子镜（每侧

９个）在发射时折叠收拢，入轨后展开，实现

１６．８ｍ口径的主镜。子镜采用ＳｉＣ基体、金属纳

米压层面板的技术方案，面密度小于１５ｋｇ／ｍ２，

通过六自由度刚体运动促动器和面形促动器进行

波前像差控制。

ＮＡＳＡ计划于２０２０年前完成技术攻关，将

两种分块子镜方案所涉及的各项技术提升至

ＴＲＬ－６级。

３．２．４　３０ｍ口径可展开环形天基望远镜

针对大于１０ｍ 口径的空间观测需求，美国

诺斯洛普·格鲁曼（Ｎｏｒｔｈｒｏｐ　Ｇｒｕｍｍａｎ）公司提

出了３０ｍ 口径的可展开环形天基望远镜方

案［３１］，如图１３所示。该望远镜的成像谱段为

０．４５～０．７５μｍ，图像质量可达到ＮＩＩＲＳ－６级，图

像更新率为２Ｈｚ，角分辨率为２２．４ｎｒａｄ，视场角

为２００μｒａｄ。望远镜由一个３０ｍ口径的光束收

集器和一个１．５ｍ口径的三反消像散（ＴＭＡ）系

统组成。３０ｍ口径的光束收集器主镜由７０块完

全相同的１．３４ｍ×１ｍ的子镜构成，填充因子为

１２．９％，集光面积超过了９１ｍ２，子镜采用ＳｉＣ基

体材料制成。通过系统优化与图像复原技术，可

获得与理想全口径系统相同解析程度的图像。

该方案可用于多种观测任务，在诺斯洛普·

格鲁曼公司规划的地球静止轨道对地观测方案

中，整个望远镜发射时的收拢尺寸为Φ４．５７ｍ×

１５．２５ｍ，质量为６　３００ｋｇ，计划用 Ａｔｌａｓ　Ｖ型运

载火箭发射。地面像元分辨率为０．７５ｍ，信噪比

为１５０∶１，波前误差约为０．０５５μｍ。
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图１３　３０ｍ口径望远镜发射折叠与在轨展开示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ　ｒｅｎｄｅｒｉｎｇ　ｏｆ　３０ ｍ ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　ａｓ

ｓｔｏｗｅｄ　ｉｎ　ａｎ　Ａｔｌａｓ－Ｖ　ｌａｕｎｃｈ　ｆａｉｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｉｎ　ｉｔｓ

ｆｕｌｌｙ　ｄｅｐｌｏｙｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

３．３　光学干涉合成孔径成像系统

３．３．１　迈克尔逊干涉成像系统

１９９３年，欧空局（ＥＳＡ）提出了基于消零干涉

技 术 的 Ｄａｒｗｉｎ 望 远 镜 （Ｉｎｆｒａｒｅｄ　Ｓｐａｃｅ

Ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ　Ｄａｒｗｉｎ）计划，成像谱段为６～

２０μｍ，通过探测太阳系外行星的大气红外光谱

寻找适合生命居住的星体。研究人员提出了多种

设计方案，包括通过６台圆周分布的１．５ｍ 口径

的望远镜［３２］（见图１４（ａ））和４台矩形分布的２ｍ
口径的望远镜（见图１４（ｂ））（当反射镜组位于

５００ｍ基线的状态时，对波长１０μｍ的入射光，角

分辨率可达０．００５″）［３３］；以及通过呈三角形分布

的３台基于 Ｈｅｒｓｃｈｅｌ技术的３～４ｍ 口径望远

镜［３４］收集光束然后会聚到光束合成航天器的方

案等。在２００７年完成了相关方案的研究后，ＥＳＡ
并未规划下一步的研究计划［３５］。

（ａ）６台１．５ｍ口径望远镜方案
（ａ）Ａｒｒａｎｇｍｅｎｔ　ｏｆ　ｓｉｘ
１．５－ｍ－ｄｉａｍ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅｓ

（ｂ）４台２ｍ口径望远镜方案
（ｂ）Ａｒｒａｎｇｍｅｎｔ　ｏｆ　ｆｏｕｒ
２－ｍ－ｄｉａｍ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅｓ

图１４　部分Ｄａｒｗｉｎ计划构型方案

Ｆｉｇ．１４　Ｓｏｍｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　Ｄａｒｗｉｎ　ｐｌａｎ

ＴＰＦ－Ｉ类地行星探测器（Ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ　Ｐｌａｎｅｔ

Ｆｉｎｄｅｒ，ＴＰＦ）是基于消零干涉技术进行成像的方

案，主要针对红外谱段进行成像。研究人员提出

了多种布局构型，包括线性、Ｘ型阵列、Ｚ型阵列

和三角形阵列等［３６］。其中，Ｘ型阵列被认为是最

优方案［３７］。在Ｘ型阵列布局中，４台独立的光束

收集望远镜呈矩形排列，光束合成航天器位于中

间，如图１５（ａ）所示。方案借鉴了Ｄａｒｗｉｎ计划的

构型，采用新型艾玛Ｘ型阵列布局，有效简化了

光线收集望远镜的设计［３８］，如图１５（ｂ）所示。系

统成像谱段为６～２０μｍ，衍射极限为２μｍ。光

线收集望远镜的口径为２ｍ，最大阵列尺寸为

４００ｍ×６７ｍ，角分辨率为２．４″。由于预算等原因，

在经历了几次计划延期后，ＮＡＳＡ于２０１１年终止

了整个ＴＰＦ计划［３９］。

（ａ）传统Ｘ型阵列布局
（ａ）Ｃｌａｓｓｉｃ　ｐｌａｎａｒ　Ｘ－ａｒｒａｙ

　（ｂ）新型艾玛Ｘ型阵列布局
（ｂ）Ｎｅｗ　Ｅｍｍａ　Ｘ－ａｒｒａｙ

图１５　ＴＰＦ－Ｉ构型方案

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ＴＰＦ－Ｉ

３．３．２　斐索干涉成像系统

２０００年前后，洛克希德·马丁公司设计了多

孔径成像阵列望远镜（ＭＡＩＡ）样机。ＭＡＩＡ使用

相位差法（Ｐｈａｓｅ　Ｄｉｖｅｒｓｉｔｙ，ＰＤ）对系统进行波前

传感。该系统的成像谱段为０．５～０．８μｍ，由９

个无焦子望远镜排列成Ｙ型，子镜口径为０．１ｍ，

等效孔径为０．６５ｍ，并对它进行了实验室成像验

证实验［４０］。随后，该公司又研发了Ｓｔａｒ－９系统，

如图１６所示。Ｓｔａｒ－９系统由９个子望远镜组成，

子望远镜口径为０．１２５ｍ，等效孔径为０．６１ｍ。

系统的视场角为 １μｒａｄ，波前误差为 ０．０８λ
（ＲＭＳ，λ＝６３５ｎｍ），达到了近衍射极限的成像质

量，并首次进行了大视场复色光合成孔径成像系

统的试验演示［４１］。
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图１６　Ｓｔａｒ－９系统

Ｆｉｇ．１６　Ｓｔａｒ－９ｓｙｓｔｅｍ

２００２年，美国麻省理工学院（ＭＩＴ）研制了自
适应侦察 ＧＯＬＡＹ－３光学卫星系统———ＡＲＧＯＳ
（ＭＩＴ　Ａｄａｐｔｉｖｅ　Ｒｅｃｏｎｎａｉｓｓａｎｃｅ　Ｇｏｌａｙ－３Ｏｐｔｉｃａｌ
Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ）［４２］（见图１７）。该系统由３个孔径为

０．２１ｍ、角放大率为１０的３个独立的卡塞格林结
构无焦望远镜组成，３个望远镜呈正三角排列构
成稀疏孔径阵列，成像谱段为０．４～０．７μｍ，系统
等效孔径为０．６２ｍ，角分辨率为０．３５″，视场角为

３′。通过自适应控制技术实现波前的精密控制，
达到高精度的共相成像。该系统被放置在浮动的
无摩擦力气垫上，是第一个可以模拟空间环境的
稀疏孔径测试平台，在该平台上对相位阵列系统
模块化构建的可行性进行了研究。

图１７　自适应侦察ＧＯＬＡＹ－３光学卫星系统

Ｆｉｇ．１７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ａｄａｐｔｉｖｅ　ｒｅｃｏｎｎａｉｓｓａｎｃｅ　ＧＯＬＡＹ－３
ｏｐｔｉｃａｌ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｓｙｓｔｅｍ

３．４　衍射成像系统

３．４．１　菲涅尔波带片成像系统
在美国国防高级研究计划局（ＤＡＲＰＡ）项目

的支持下，美国劳伦斯－利弗莫尔国家实验室
（ＬＬＮＬ）于１９９８年提出了空间衍射望远镜计

划———“眼镜”（Ｅｙｅｇｌａｓｓ）计划［４３］（见图１８）。该

方案由两颗卫星（“物镜”卫星和“目镜”卫星）一起

构成一个合作望远镜，“物镜”卫星计划由一个口

径为２０ｍ的衍射透镜构成，负责聚集光线并将

光线聚焦于与它相距１ｋｍ的“目镜”卫星所在位
置。劳伦斯－利弗莫尔国家实验室研究了大口径

平面薄膜衍射物镜的折叠和展开方法，研制了口

径为５ｍ的分块式衍射薄膜主镜。由于两颗卫

星的编队飞行误差必须控制在极小的范围内，才

能使通过衍射物镜的光线聚焦在“目镜”卫星携带

的成像仪上，这对卫星编队的控制技术提出了极

高的要求。因此，该项目在验证了大尺寸衍射元
件的装配和折叠展开技术后，转向了单卫星方案。

（ａ）“眼镜”计划示意图
（ａ）Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　Ｅｙｅｇｌａｓｓ　ｐｒｏｊｅｃｔ

（ｂ）５ｍ口径衍射透镜
（ｂ）５－ｍ－ｄｉａｍ　ｄｉｆｆｒａｃｔｉｖｅ　ｌｅｎｓ

图１８　“眼镜”计划示意图及主镜验证样机

Ｆｉｇ．１８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　Ｅｙｅｇｌａｓｓ　ｐｒｏｊｅｃｔ　ａｎｄ

ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ　ｏｆ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ

２０１０年，ＤＡＰＰＡ提出了“莫尔纹”项目的研

制计划［４４］，该项目的全称是“薄膜光学即时成像

器 ” （Ｍｅｍｂｒａｎｅ　Ｏｐｔｉｃ　Ｉｍａｇｅｒ　Ｒｅａｌ－Ｔｉｍｅ

Ｅｘｐｌｏｉｔａｔｉｏｎ，ＭＯＩＲＥ）（见图１９）。其最终目标是

研制２０ｍ 口径、具有近实时成像能力的系统，提

供图像解译等级达到３．５＋级别（ＮＩＩＲＳ标准）的
可见光图像，刷新频率至少为１Ｈｚ，地面幅宽大

于１０ｋｍ×１０ｋｍ。根据 ＭＯＩＲＥ的总体规划，首

先研制一个１０ｍ口径的地球静止轨道飞行演示

验证系统，然后研制２０ｍ 口径的业务型实用

系统。
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图１９　薄膜光学即时成像器概念设计图

Ｆｉｇ．１９　Ａｒｔｉｓｔｓ　ｃｏｎｃｅｐｔ　ｏｆ　ＭＯＩＲＥ

２０１１年８月，主承包商———鲍尔航空航天技
术公司（ＢＡＴＣ）完成了口径为０．８ｍ、厚度为

１８μｍ 的衍射薄膜镜，衍射效率达到了３０％
［４５］。

２０１３年，ＢＡＴＣ公司将ＬＬＮＬ研制的６块４５°梯
形衍射薄膜进行拼装，制成了５ｍ口径主镜１／８
扇区的衍射镜片，并开展了相关的光学测试工
作［４６］，如图２０所示。在标准实验室环境下完成
了４０ｎｍ的光谱带宽（中心波长为６５０ｎｍ）成像，
测试结果显示，薄膜镜的衍射效率提升至５５％，
达到了ＮＩＩＲＳ２．３级的成像质量。目前，该公司
正在进行１０ｍ 口径飞行试验产品的可行性
试验［４７］。

（ａ）５ｍ主镜的１／８部分
（ａ）１／８ｏｆ　５－ｍ－ｄｉａｍ　ＰＭ

（ｂ）１０ｍ验证样机主镜的１／９部分
（ｂ）１／９ｏｆ　１０－ｍ－ｄｉａｍ　ＰＭ

图２０　莫尔纹项目的部分验证产品

Ｆｉｇ．２０　Ｐａｒｔｉａｌ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ　ｏｆ　ＭＯＩＲＥ　ｆｏｒ　ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ　ｔｅｓｔｉｎｇ

３．４．２　光子筛成像系统

２０１１年８月，ＮＡＳＡ公布了与ＵＳＡＦＡ合作
用光子筛对太阳进行成像的结果［４８］。该光子筛
包含１　５００个菲涅尔波带，共有１．５亿个微孔，制
作在镀铬玻璃基板上，焦距为４００ｍｍ，工作波长
为６５６．３ｎｍ。
猎鹰卫星－７（ＦａｌｃｏｎＳａｔ－７）是ＵＳＡＦＡ的一个

纳米卫星计划，该卫星是一颗３Ｕ 立方体卫星
（ＣｕｂｅＳａｔ），其尺寸约为３０ｃｍ×１０ｃｍ×１０ｃｍ，
质量不超过４ｋｇ，如图２１所示。该卫星的有效载
荷为一台光子筛薄膜衍射望远镜，口径为０．２ｍ，

焦距为０．４ｍ，工作波段为６５６．４５ｎｍ（Ｈ－ａｌｐｈａ），

孔数为２５×１０８，孔尺寸为２～２７７μｍ，角分辨率为

４μｒａｄ，视场角为０．０１°，带宽为０．０１ｎｍ
［４９］。该

系统为单波长系统，主要用于太阳观测［５０］，原计
划于２０１３年发射，后来多次推迟，目前具体发射
时间未定。

图２１　猎鹰卫星－７展开结构图

Ｆｉｇ．２１　ＦａｌｃｏｎＳａｔ－７ｎａｎｏｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｉｎ　ｄｅｐｌｏｙｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

４　不同技术途径的性能特点

表１列出了不同类型成像系统的性能特点。

和其他技术途径相比，刚性单体镜成像系统的波
前控制能力更强、成像对比度更高且稳定性优良，
能够实现紫外、可见光和红外的全谱段覆盖，在对
地观测等对成像质量要求较高的应用方面其优势

更加突出。刚性单体镜成像系统的各单元技术比
较成熟，在大口径光学元件方面，在轨已有

２．４ｍ、３．５ｍ口径的系统。ＮＡＳＡ和ＥＳＡ等机
构在充分借鉴地面大口径光学技术的基础上，开
展了４ｍ、８ｍ口径单体式光学元件的论证和方
案设计工作。刚性单体镜成像系统主要受限于运
载火箭的包络尺寸和承载重量，目前运载火箭的
最大包络尺寸限制系统口径不能超过４．５ｍ。随
着ＥＥＬＶ和ＳＬＳ等为代表的大型运载火箭的发
展，系统的可实现口径也在不断增加，但相比于其
他技术途径而言，可实现口径和极限角分辨率的
能力仍然最差。

膜基反射成像系统的口径能够达到几十米量

级，具有面密度低、易于折叠展开等优点，但大口
径膜基反射镜的制备、复杂曲面镜面的成形、面形
精度的控制仍然是巨大的技术挑战。目前，膜基
反射成像系统仅实现了米级口径的地基原型样机
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试验，面形精度也仅达到了微米级，距离实际空间
应用还存在较大的差距。
分块可展开成像系统能够实现比整体式成像

系统更大的口径，其关键技术在于共相调整精度、
可展开机构的精度和稳定性。在当前的技术实现
能力下，该系统的技术成熟度以及成像质量是除
整体式成像系统外最高的。基于大口径单体镜的
分块可展开成像系统可减少共相光学元件和运动

部件的数量，进一步降低技术难度，从而保证高质
量成像的可靠性。
光学干涉合成孔径成像系统能够实现百米量

级的超大口径，但其系统传递函数与全孔径系统

相比明显降低，需要通过后期图像处理恢复图像
质量；而且通光面积减小，信噪比下降，需要增加
曝光时间；此外，多路光束的相位一致性要求非常
高。目前，该成像系统仍处于地面原理验证阶段，
距离实际空间应用还存在较大的差距。
衍射成像系统可实现超大口径，具有面密度

低、面形误差要求相对较低等优点，但在成像原理
上存在工作谱段窄、衍射效率低、视场小等缺点。
此外，大口径薄膜镜片制备、空间环境（发射时的
振动、在轨的温度变化）下衍射材料的稳定性、超
大尺寸系统结构的稳定性以及衍射薄膜透镜的面

形保持也是它面临的技术难题。

表２　超大口径空间遥感器各种技术途径的性能特点

Ｔａｂ．２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｔｅｃｈｎｉｃａｌ　ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ　ｆｏｒ　ｕｌｔｒａ　ｌａｒｇｅ　ａｐｅｒｔｕｒｅ　ｓｐａｃｅ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｒｅｍｏｔｅ　ｓｅｎｓｏｒｓ

性能
整体式成像系统

刚性单体镜成像系统 膜基反射成像系统
分块可展开成像系统 光学干涉合成孔径成像系统 衍射成像系统

可实现系统口径
运载包络限制，

目前小于４．５ｍ
几十米量级 几米到几十米量级 百米量级 几十米量级

成像质量
全谱段成像，

波前控制能力强

面形精度差，

波前控制能力弱

全谱段成像，

波前控制能力较强

系统能量弱，信噪比低，

图像需恢复处理
成像谱段窄，衍射效率低

技术应用情况 已在轨应用 地面缩比原理性验证 已工程应用，２０１８年发射 地面原理性验证 正在进行可行性验证

５　结　论

超大口径空间光学遥感器是提高空间观测精

度的重要手段，实现超大口径空间光学系统的主
要技术途径有整体式成像系统、分块可展开成像
系统、光学干涉合成孔径成像系统和衍射成像系
统等。本文研究了这几种系统的技术进展和应用
情况，对其性能和适用领域进行了探讨，结合国内
空间光学遥感技术的发展现状，对我国发展超大
口径空间光学遥感器提出如下建议：

（１）针对２～４ｍ大口径系统（可实现静止轨

道３～１０ｍ量级的分辨率成像）的观测需求，结

合我国空间反射镜的研制能力，大口径刚性单体

镜成像系统是目前的最佳方案。

（２）针对４～１０ｍ 超大口径系统的成像需

求，基于大口径单体镜的分块可展开成像系统是

现阶段及未来一段时期内兼顾高分辨率和高成像

质量的可行、有效的解决方案。

（３）针对未来更大口径系统的成像需求，结合

国内外技术的发展趋势，可开展基于稀疏孔径的

分块可展开成像系统、在轨装配、衍射成像系统等

多种技术的探索和研究。
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ａｌ．．Ｍｉｃｈｅｌｓｏｎ　ｖｅｒｓｕｓ　ｆｉｚｅａｕ　ｔｙｐｅ　ｂｅａｍ　ｃｏｍｂｉｎａ－
ｔｉｏｎ：ｉｓ　ｔｈｅｒｅ　ａ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ？［Ｊ］．ＳＰＩＥ，１９９０，１２３７：

２０６－２１７．
［８］　ＭＥＩＮＥＬ　Ａ　Ｂ，ＭＥＩＮＥＬ　Ｍ　Ｐ．Ｌａｒｇｅ　ｓｐａｒｓｅ－ａｐｅｒ－

ｔｕｒｅ　ｓｐａｃｅ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｏｐｔ．Ｅｎｇ．，２００２，

４１（８）：１９８３－１９９４．
［９］　ＦＩＥＮＵＰ　Ｊ　Ｒ，ＧＲＩＦＦＩＴＨ　Ｄ　Ｋ，ＨＡＲＲＩＮＧＴＯＮ

Ｌ，ｅｔ　ａｌ．．Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
ｆｏｒ　ｉｍａｇｅｓ　ｆｒｏｍ　ｓｐａｒｓｅ－ａｐｅｒｔｕｒｅ　ｓｙｓｔｅｍｓ ［Ｊ］．
ＳＰＩＥ，２００２，４７９２：１－８．

［１０］　ＡＮＤＥＲＳＥＮ　Ｇ．Ｐｈｏｔｏｎ　ｓｉｅｖｅ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，

２００５，５８９９：５８９９０Ｔ．
［１１］　ＫＩＰＰ　Ｌ，ＳＫＩＢＯＷＳＫＩＭ，ＪＯＨＮＳＯＮ　Ｒ　Ｌ，ｅｔ　ａｌ．．

Ｓｈａｒｐｅｒ　ｉｍａｇｅｓ　ｂｙ　ｆｏｃｕｓｉｎｇ　ｓｏｆｔ　Ｘ－ｒａｙｓ　ｗｉｔｈ　ｐｈｏ－
ｔｏｎ　ｓｉｅｖｅｓ ［Ｊ］．Ｎａｔｕｒｅ，２００１，４１４（６８６０）：

１８４－１８８．
［１２］　ＡＬＬＥＮ　Ｌ，ＡＮＧＥＬ　Ｒ，ＭＡＮＧＵＳ　Ｊ　Ｄ，ｅｔ　ａｌ．．

Ｔｈｅ　Ｈｕｂｂｌｅ　Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　Ｏｐｔｉｃａｌ　Ｓｙｓｔｅｍｓ
Ｆａｉｌｔｕｒｅ　Ｒｅｐｏｒｔ［Ｒ］．Ｐａｓａｄｅｎａ：ＮＡＳＡ，１９９０．

［１３］　ＦＥＩＮＢＥＲＧ　Ｌ　Ｄ，ＧＥＩＴＨＮＥＲ　Ｐ　Ｈ．Ａｐｐｌｙｉｎｇ
ＨＳＴ　ｌｅｓｓｏｎｓ　ｌｅａｒｎｅｄ　ｔｏ　ＪＷＳＴ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２００８，

７０１０：７０１００Ｎ．
［１４］　ＢＯＵＧＯＩＮ　Ｍ，ＬＡＶＥＮＡＣ　Ｊ．Ｆｒｏｍ　ＨＥＲＳＣＨＥＬ

ｔｏ　ＧＡＩＡ，３－ｍｅｔｅｒ　ｃｌａｓｓ　ＳｉＣ　ｓｐａｃｅ　ｏｐｔｉｃｓ ［Ｊ］．
ＳＰＩＥ，２０１１，８１２６：８１２６０Ｖ．

［１５］　ＰＩＬＢＲＡＴＴ　Ｇ　Ｌ．Ｈｅｒｓｃｈｅｌ　ｍｉｓｓｉｏｎ　ｏｖｅｒｖｉｅｗ　ａｎｄ　ｋｅｙ
ｐｒｏｇｒａｍｍｅｓ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２００８，７０１０：７０１００２．

［１６］　ＴＯＵＬＥＭＯＮＴ　Ｙ，ＰＡＳＳＶＯＧＥＬ　Ｔ，ＰＩＬＢＲＡＴ　Ｇ
Ｌ，ｅｔ　ａｌ．．Ｔｈｅ　３，５ｍａｌｌ　ＳｉＣ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　ｆｏｒ　ＨＥＲ－
ＳＣＨＥＬ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２００４，５４８７：１１１９－１１２８．

［１７］　ＡＲＧＡＢＲＩＧＨＴ　Ｖ，ＡＲＮＯＬＤ　Ｂ，ＡＲＯＮＳＴＥＩＮ　Ｄ，

ｅｔ　ａｌ．．Ａｄｖａｎｃｅｄ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　Ｌａｒｇｅ－Ａｐｅｒｔｕｒｅ　Ｓｐａｃｅ
Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ（ＡＴＬＡＳＴ）：Ａ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　Ｒｏａｄｍａｐ　ｆｏｒ
ｔｈｅ　Ｎｅｘｔ　Ｄｅｃａｄｅ［Ｒ］．Ｐａｓａｄｅｎａ：ＮＡＳＡ，２００９．

［１８］　ＤＯＯＬＥＹ　Ｊ　Ａ，ＬＡＷＳＯＮ　Ｐ　Ｒ．Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　Ｐｌａｎ

ｆｏｒ　ｔｈｅ　Ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ　Ｐｌａｎｅｔ　Ｆｉｎｄｅｒ　Ｃｏｒｏｎａｇｒａｐｈ

［Ｒ］．Ｐａｓａｄｅｎａ：ＮＡＳＡ，２００５．
［１９］　ＭＥＩＮＥＬ　Ａ　Ｂ，ＭＥＩＮＥＬ　Ｍ　Ｐ．Ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ　ｍｅｍ－

ｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒｓ　ｆｏｒ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｐａｓｓｂａｎｄ　ｉｍａｇｅｒｙ［Ｊ］．
Ｏｐｔ．Ｅｎｇ．，２０００，３９（２）：５４１－５５０．

［２０］　ＳＯＨ　Ｍ，ＬＥＥ　Ｈ　Ｊ，ＹＯＵＮ　Ｓ　Ｋ．Ａｎ　ｉｎｆｌａｔａｂｌｅ　ｃｉｒ－
ｃｕｌａｒ　ｍｅｍｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒ　ｆｏｒ　ｓｐａｃｅ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ ［Ｊ］．
ＳＰＩＥ，２００５，５６３８：２６２－２７１．

［２１］　ＡＮＤＥＲＳＥＮ　Ｇ　Ｐ，ＫＮＩＺＥ　Ｒ　Ｊ，ＰＡＬＩＳＯＣＡ　Ｌ，ｅｔ
ａｌ．．Ｌａｒｇｅ－ａｐｅｒｔｕｒｅ　ｈｏｌｏｇｒａｐｈｉｃａｌｌｙ　ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ　ｍｅｍ－
ｂｒａｎｅ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ［Ｊ］．Ｏｐｔｉｃａｌ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００２，４１
（７）：１６０３－１６０７．

［２２］　ＣＨＯＤＩＭＥＬＬＡ　Ｓ，ＭＯＯＲＥ　Ｊ　Ｄ，ＰＡＴＲＩＣＫ　Ｂ　Ｇ，

ｅｔ　ａｌ．．Ｄｅｓｉｇｎ，ｆａｂｒｉｃａｔｉｏｎ，ａｎｄ　ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｎ
ｕｌｔｒａ－ｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔ　ｍｅｍｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒ ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，

２００５，５８９４：５８９４１６．
［２３］　ＭＯＯＲＥ　Ｊ　Ｄ，ＰＡＴＲＩＣＫ　Ｂ　Ｇ，ＣＨＯＤＩＭＥＬＬＡ　Ｓ，

ｅｔ　ａｌ．．Ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ　ｔｅｓｔｉｎｇ　ｏｆ　ａ　ｏｎｅ－ｍｅｔｅｒ　ｍｅｍ－
ｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒ　ｗｉｔｈ　ａｃｔｉｖｅ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．
ＳＰＩＥ，２００５，５８９９：５８９９０Ｚ．

［２４］　ＲＯＢＩＮＳＯＮ　Ｌ，ＷＩＣＫＥＲＳＨＡＭ　Ｍ　Ａ，ＫＯＲＤＥ　Ｕ
Ａ．Ｍｅｍｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒｓ　ｗｉｔｈ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌｏｃａｔｅｄ　ｅｌｅｃ－
ｔｒｏｓｔａｔｉｃ　ａｃｔｕａｔｏｒｓ　ｆｏｒ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｍｏｄｅｓ
［Ｃ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　５０ｔｈ　ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／

ＡＳＣＥ／ＡＨＳ／ＡＳＣ　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　Ｄｙｎａｍ－
ｉｃｓ　ａｎｄ　Ｍａｔｅｒｉａｌｓ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，ＵＳ：ＡＩＡＡ，２００９：

１７１－１８０．
［２５］　ＲＯＢＩＮＳＯＮ　Ｌ　Ｋ，ＷＩＣＫＥＲＳＨＡＭ　Ｍ　Ａ，ＫＯＲＤＥ

Ｕ　Ａ，ｅｔ　ａｌ．．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ　ｏｎ　ａ　ｔｗｅｌｖｅ　ｍｏｄｅ　ｍｅｍ－
ｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒ　ｗｉｔｈ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌｏｃａｔｅｄ　ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃ
ａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｃ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　５１ｓｔ　ＡＩＡＡ／

ＡＳＭＥ／ＡＳＣＥ／ＡＨＳ／ＡＳＣ　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，ａｎｄ　Ｍａｔｅｒｉａｌｓ　Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，Ｏｒｌａｎｄｏ：

ＡＩＡＡ，２０１０：７５８０－７５８９．
［２６］　ＤＩＭＡＫＯＶ　Ｓ　Ａ，ＢＯＧＤＡＮＯＶ　Ｍ　Ｐ，ＧＯＲＬＡＮＯＶ

Ａ　Ｖ，ｅｔ　ａｌ．．Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｙ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ　ｐｒｅ－ｓｈａｐｅｄ　ｍｅｍ－
ｂｒａｎｅ　ｍｉｒｒｏｒ　ｆｏｒ　ｓｙｓｔｅｍｓ　ｗｉｔｈ　ｗａｖｅｆｒｏｎｔ　ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ
［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２００３，５１６２：１４７－１５６．

［２７］　ＧＲＥＥＮＨＯＵＳＥ　Ｍ　Ａ．Ｔｈｅ　ＪＷＳＴ　ｓｃｉｅｎｃｅ　ｉｎｓｔｒｕ－
ｍｅｎｔ　ｐａｙｌｏａｄ：ｍｉｓｓｉｏｎ　ｃｏｎｔｅｘｔ　ａｎｄ　ｓｔａｔｕｓ ［Ｊ］．
ＳＰＩＥ，２０１４，９１４３：９１４３０７．

［２８］　ＡＴＫＩＮＳＯＮ　Ｃ，ＴＥＸＴＥＲ　Ｓ，ＫＥＳＫＩ－ＫＵＨＡ　Ｒ，

ｅｔ　ａｌ．．Ｓｔａｔｕｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＪＷＳＴ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　ｅｌｅ－
ｍｅｎｔ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２０１２，８４４２：８４４２２Ｅ．

［２９］　ＡＴＫＩＮＳＯＮ　Ｃ，ＴＥＸＴＥＲ　Ｓ，ＫＥＳＫＩ－ＫＵＨＡ　Ｒ，

ｅｔ　ａｌ．．Ｓｔａｔｕｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＪＷＳＴ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　ｅｌｅ－
ｍｅｎｔ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２０１６，９９０４：９９０４０３．

［３０］　ＧＬＡＳＳＭＡＮ　Ｔ，ＬＥＶＩ　Ｊ，ＬＩＥＰＭＡＮＮ　Ｔ，ｅｔ　ａｌ．．Ａ－
ｌｉｇｎｍｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｊａｍｅｓ　Ｗｅｂｂ　ｓｐａｃｅ　ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　ｏｐｔｉｃａｌ
ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２０１６，９９０４：９９０４３Ｚ．

５２６２第１１期 　　　　　　张学军，等：超大口径空间光学遥感器的应用和发展



［３１］　ＲＥＹ　Ｊ　Ｊ，ＷＩＲＴＨ　Ａ，ＪＡＮＫＥＶＩＣＳ　Ａ，ｅｔ　ａｌ．．Ａ　ｄｅ－
ｐｌｏｙａｂｌｅ，ａｎｎｕｌａｒ，３０ｍｔｅｌｅｓｃｏｐｅ，ｓｐａｃｅ－ｂａｓｅｄ　ｏｂ－
ｓｅｒｖａｔｏｒｙ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２０１４，９１４３：９１４３１８．

［３２］　ＦＲＩＤＬＵＮＤ　Ｃ　Ｖ　Ｍ．Ｄａｒｗｉｎ－ｔｈｅ　ｉｎｆｒａｒｅｄ　ｓｐａｃｅ　ｉｎ－
ｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ　ｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＥＳＡ－ｂｕｌｌｅｔｉｎ，２０００，１０３
（３）：２０－２５．

［３３］　ＥＳＡ．Ｄａｒｗｉｎ，Ｓｃｉｅｎｃｅ　Ａｃｒｏｓｓ　Ｄｉｓｃｉｐｌｉｎｅｓ：Ａ　Ｐｒｏｐｏｓ－
ａｌ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　Ｃｏｓｍｉｃ　Ｖｉｓｉｏｎ　２０１５－２０２５［ＥＢ／ＯＬ］．ｈｔ－
ｔｐ：／／ｗｗｗ．ｍｐｉａ．ｄｅ／Ｄａｒｗｉｎ／ＣＶ２００７． ［２００７－０１－
２５］．

［３４］　ＷＡＬＬＮＥＲ　Ｏ，ＥＲＧＥＮＺＩＮＧＥＲ　Ｋ，ＦＬＡＴＳＣＨＥＲ
Ｒ，ｅｔ　ａｌ．．ＤＡＲＷＩＮ　ｍｉｓｓｉｏｎ　ａｎｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｔｒａｄｅ－
ｏｆｆ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２００６，６２６８：６２６８２７．

［３５］　ＥＳＡ．Ｄａｒｗｉｎ：Ｓｔｕｄｙ　Ｅｎｄｅｄ，Ｎｏ　Ｆｕｒｔｈｅｒ　Ａｃｔｉｖｉ－
ｔｉｅｓ　Ｐｌａｎｎｅｄ ［ＥＢ／ＯＬ］．ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｅｓａ．ｉｎｔ／Ｏｕｒ
＿Ａｃｔｉｖｉｔｉｅｓ／Ｓｐａｃｅ＿Ｓｃｉｅｎｃｅ／Ｄａｒｗｉｎ＿ｏｖｅｒｖｉｅｗ．
［２００９－１０－２３］．

［３６］　ＬＡＹ　Ｏ　Ｐ，ＧＵＮＴＥＲ　Ｓ　Ｍ，ＨＡＭＬＩＮ　Ｌ　Ａ，ｅｔ　ａｌ．．
Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ　ｔｒａｄｅ　ｓｔｕｄｙ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌ　ｐｌａｎｅｔ　ｆｉｎｄ－
ｅｒ　ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２００５，５９０５：５９０５０２．

［３７］　ＬＡＹ　Ｏ　Ｐ，ＤＵＢＯＶＩＴＳＫＹ　Ｓ．Ｎｕｌｌｉｎｇ　ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍ－
ｅｔｅｒｓ：ｔｈｅ　ｉｍｐｏｒｔａｎｃｅ　ｏｆ　ｓｙｓｔｅｍａｔｉｃ　ｅｒｒｏｒｓ　ａｎｄ　ｔｈｅ
Ｘ－ａｒｒａｙ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ［Ｊ］．ＳＰＩＥ，２００４，５４９１：

８７４－８８５．
［３８］　ＬＡＹ　Ｏ　Ｐ，ＭＡＲＴＩＮ　Ｓ　Ｒ，ＨＵＮＹＡＤＩ　Ｓ　Ｌ．Ｐｌａｎ－
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