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摘要：针对天文观测和国防建设对超大口径空间遥感器的迫切需求，对分体式超大口径空间遥感器技术进行了系统研

究。首先阐述了该技术的主要实现方式和基本原理，主要包括分体自重组系统，分体空间装调系统和分体空间制造系

统，概述了不同实现方式的发展历史和研究现状；总结了各种实现方式的结构特点和核心技术，并对其发展前景进行了

分析和展望。最后，根据我国未来空间探测的实际需求，结合现阶段技术水平和未来的技术潜力，给出了重点发展分体

自重组技术，积累完善分体空间装调技术，布局分体空间制造技术的建议。
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１　引　言

　　随着现代科学技术的快速发展，人类社会在
两大技术领域的研究越来越深入：观测广袤无垠
的宇宙，探索宇宙本源及演化规律；加强国防建
设，防御外来之敌，维护来之不易的和平环境，保
障国民的幸福生活。而上述研究的实现都与空间
遥感技术的发展密不可分，尤其是超大口径空间
光学遥感器。
美国宇航局（ＮＡＳＡ）指出，类地行星的研究

可以为生命起源和宇宙探索提供必要的基础数

据，而类地行星的发现速度与天文望远镜口径的

１．８次方和探索时间的０．４次方成正比［１－２］，由此
推算口径为１６米口径天文望远镜１年可以发现
约６０颗类地行星，而２米口径的不到４颗。目
前，为了满足未来天文观测的需求，近十几个８～
１０ｍ的地基望远镜正在日以继夜的工作，并且科
研人员在积极开发设计口径为３０、５０甚至１００ｍ
的地基天文望远镜。空间望远镜因不受地球大气
效应、昼夜热循环和观测领域的影响，同样遵循这
一规律［３］。而要达到宇宙探索的基础需求，天基
天文望远镜口径应不小于８ｍ，由此可见大口径
天基遥感器对人类认知宇宙本质、探索宇宙本源
意义重大。
在对地观测中，静止轨道空间遥感器因具有

监视范围广、时间分辨率高、响应速度快等突出优
点，被世界各国视为基础性和战略性的国家资源，
各国都投入了巨大的精力开展了地球静轨探测技

术的研究。根据瑞利判据，光学系统的分辨能力
与系统口径、中心波长、系统焦距成正比，与探测
器像元尺寸和轨道高度成反比，对于静止轨道（轨
道高度为３６　０００ｋｍ）光学遥感器，要实现２．５ｍ
的地面像元分辨率，系统口径要大于７ｍ。因此，
对地探测同样需要超大口径空间探测技术。
目前，超大口径空间遥感器的实现途径主要

有整体式和分体式两种。其中，整体式空间遥感
系统具有结构简单、系统稳定可靠、波前控制精度
高等优点，但是其受运载器整流罩有效包络尺寸
的限制，至今无法突破４ｍ口径［４－６］。因此，研究

人员提出分体式成像系统以突破整流罩限制，其
主要实现途径有分体自重组，分体空间装调和分
体空间制造等。其中，分体自重组系统的核心技
术已成熟，等待ＪＷＳＴ的飞行验证；分体空间装
调技术，由于哈勃的维修及维护经验以及ＪＷＳＴ
的技术共享，目前没有发现明显的技术障碍；空间
制造成像技术，应用前景广阔，但存在巨大的技术
障碍，目前仅停留在技术构想阶段。

我国非常重视超大口径空间遥感器的研究，

在整体式大口径空间遥感器领域突破了众多核心

技术并取得丰硕成果；但是分体式超大口径空间

遥感器尚处于起步阶段，目前主要集中在局部技

术的理论研究阶段［７－１１］，尚未形成系统，与工程应

用存在较大距离。

本文对分体式超大口径空间遥感器的实现方

式进行了论述，汇总了不同实现方式的研究进展，

分析得出了各实现方式的关键技术。最后，总结

了各种分体式空间遥感器的特点，分析了其使用

领域，预测了其发展趋势，并给出了我国未来超大

口径空间遥感器的发展建议。

２　分体式超大口径空间遥感器实现
方式

２．１　分体自重组系统
分体自重组结构始于二十世纪六十年代，最

初主要集中在自重组太阳能收集器和微波天线领

域。１９８２年，美国提出大型可部署反射器（Ｌａｒｇｅ
Ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ　Ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ，ＬＤＲ）计划，这一设计思想
被应用于光学成像系统［３］。其基本原理是为适应
运载器整流罩有效运载空间的限制，将超出包络
空间的零部件（特别是主镜）按照一定方式和顺序
进行折叠以压缩系统所占空间，发射入轨后，该零
部件自动、有序地展开重组成所需光学系统。根
据重组精度的不同，主要包括支撑结构的低精度
重组定位和光学结构的超精密共相位调整，这也
是该系统的主要难点和核心技术。主镜的折叠方
式主要分为花瓣折叠、弦折、堆迭和环叠几种。
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２．２　分体空间装调系统
依托于现有运载器的运载能力，分体自重组

系统存在其极限能力。针对更大口径的空间遥感
器的实际需求，ＮＡＳＡ艾姆斯研究中心和Ｇｒｕｍ－
ｍａｎ公司都给出了分体空间装调的建议［１２－１３］。
分体空间装调基于模块化设计思想，将主镜、主体
支撑结构和遮光系统等具有较大尺寸的部件拆分

成若干个具有相同结构和外形尺寸的子结构，地
面制造完成后，搭载运载器升空，升空后宇航员或
者空间机器人在临时轨道将其组装成型，再转入
工作轨道。其核心技术除了分体自重组技术以
外，还有空间在轨装调技术。

２．３　分体空间制造系统
在技术上分体自重组系统存在最大口径上限

（约十几米），在成本上分体空间装调系统存在最大
口径上限（约几十米）；因此，对于更大口径的系统
（３０ｍ至１００ｍ），为降低制造成本，欧空局（ＥＳＡ）

给出了基于３Ｄ打印的分体空间制造方案［１４］。分
体空间制造系统基于增量加工技术，首先制造遥感
器的某一部分，然后以此为制造基准建造完成相邻
部分，依次类推，最终制造完成整个系统。该构想
应用前景广阔但存在巨大的技术障碍。

３　分体式超大口径空间遥感器发展
现状

３．１　分体自重组系统

３．１．１　弦折系统
弦折系统以ＪＷＳＴ 为典型代表，由 Ｇｒｕｍ－

ｍａｎ公司提出，将主镜分割成若干个尺寸相同的
正六边分体子镜，然后在主镜某一适当的弦线位
置处将其分成若干子镜群，子镜群采用相对独立
的方式安装在同一基板上，弦线位置即为折叠位
置。为了充分利用整流罩的空间，弦线多采用对
称布置方式，如ＪＷＳＴ采用双折线三子镜群结
构，ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ采用六折线七子镜群结构。

这种折叠方式，对主镜安装基板的分割程度最低，

所以重组后的系统刚度高、稳定性好；同一子镜群
的各子镜相对位置不需要粗调整，不同子镜群之
间的机械复位精度高；结构简单，运动部件数量
少，系统可靠性高，技术风险低。但其面密度较

大，折叠效率不高，采用现有的５ｍ整流罩，其最
大可实现口径仅为８．４ｍ［３］。

３．１．２　詹姆斯·韦伯空间望远镜
詹姆斯·韦伯空间望远镜（ＪＷＳＴ）源于美国

下一代太空望远镜（Ｎｅｘｔ　Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ　Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｌｅ－
ｓｃｏｐｅ，ＮＧＳＴ）计划，由ＮＡＳＡ、ＥＳＡ和ＣＳＡ合作
建造，是一种低温红外空间天文观测仪器，致力于
捕捉来自宇宙大爆炸的第一束光，探测最早的恒
星和星系［１５］。为实现这一目标，ＪＷＳＴ需要工作
在４０Ｋ环境内，并运行于地日第二拉格朗日点轨
道（Ｌ２），以获得良好的温度稳定性。ＪＷＳＴ的工
作谱段为０．６～２９μｍ，衍射极限为２μｍ，系统波
前误差ＲＭＳ值小于１５６ｎｍ［１１］。

图１　詹姆斯·韦伯空间望远镜结构

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＪＷＳＴ

ＪＷＳＴ主镜由１８块分体镜组成，采用弦折压
缩方案，将分体主镜规划为３个子镜群，分别安装
在中央和两翼３个支撑桁架上。支撑桁架由碳纤
维／氰酸酯复合材料胶接而成，中央桁架安装１２
个子镜，两翼分别安装３个，中央桁架和两翼桁架
使用铰链连接。入轨前，两翼折叠，通过闩锁结构
将其固定在中央桁架侧面，系统收拢在φ４．５ｍ×
１５．５ｍ的空间内。入轨后，两翼旋转自重组，当
彼此处于适当相位时，这些分体镜等效于一个口
径为６．５ｍ的反射镜［１７－１８］。

图２　詹姆斯·韦伯空间望远镜重组过程

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ　ｓｅｑｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ＪＷＳＴ

分体镜由比刚度优异的金属材料铍制成，采
用半刚性复合驱动结构，具备６自由度刚体位移
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和单自由度曲率调整的能力，上述７个自由度共
同作用可以实现分体镜的共相位调整。每个分体
镜为内切圆直径为１．３２ｍ的六边形结构。依据
所处位置不同，１８块分体镜可分为三类，具有略
微不同的非球面参数，分体镜类别由字母Ａ，Ｂ和

Ｃ标识，同类型中的所有分体镜可完全互换［１９－２０］。
为保证系统成像质量，分体镜的面形误差要求

ＲＭＳ值小于２５ｎｍ［２１－２２］。

图３　詹姆斯·韦伯空间望远镜主镜及分体子镜

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｉｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ　ａｎｄ　ｓｅｇｍｅｎｔ　ａｓｓｙ　ｏｆ　ＪＷＳＴ

分体镜技术是ＪＷＳＴ的核心关键技术。从

１９９６年开始，研究团队历时１１年先后提出了小
型铍反射镜验证系统（Ｓｕｂｓｃａｌｅ　Ｂｅｒｙｌｌｉｕｍ　Ｍｉｒｒｏｒ
Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ，ＳＢＭＤ）［２３－２５］，高级反射镜验证系
统 （Ａｄｖａｎｃｅｄ　Ｍｉｒｒｏｒ　Ｓｙｓｔｅｍ　Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ，

ＡＭＳＤ）［２６－３１］，并将其技术成熟度提升至ＴＲＬ－６。
这一成就的取得归功于空军 Ｏ－３０铍金属材料，

Ｔｉｎｓｌｅｙ计算机控制镜面抛光，４ＤＰｈａｓｅＣａｍ 干
涉仪和徕卡绝对测距仪等技术的快速发展。同时
离不开设计方案的两次革命性修正：２００２年，主
镜孔直径从８ｍ减少到６．５ｍ；２００４年，根据从

ＡＭＳＤ获得的经验教训，ＪＷＳＴ飞行镜的面积密
度从１５ｋｇ／ｍ２ 增加到２５ｋｇ／ｍ２［３２］。

图４　ＳＢＭＤ子镜

Ｆｉｇ．４　ＳＢＭＤ　ａｓｓｙ

目前，ＪＷＳＴ的集成工作已经全部完成，正在
进行后续的低温环境测试，计划于２０１８年由Ａｒｉ－

图５　Ｂａｌｌ　ＡＭＳＤ组件

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｂａｌｌ　ＡＭＳＤ

ａｎ　５ＥＣＡ火箭发射。

３．１．２．１　ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ和ＡＴＬＡＳＴ－１６．８ｍ
方案

本世纪初，ＮＡＳＡ在ＪＷＳＴ技术的基础上，
提出先进技术大口径空间望远镜（Ａｄｖａｎｃｅｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　Ｌａｒｇｅ－Ａｐｅｒｔｕｒｅ　Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ，

ＡＴＬＡＳＴ）计划，用以探索宇宙起源、星体演化等
富有挑战性的任务，以实现天体物理学和天文学
的重大突破。其工作谱段覆盖紫外、可见光和红
外谱段（光谱覆盖１１０～２　４００ｎｍ），存在整体８ｍ
口径、分体９．２ｍ口径和分体１６．８ｍ口径三种
备选方案。其中，８ｍ和１６ｍ方案需搭载美国

ＳＬＳ重型运载器发射，存在一定变数。该计划的
核心挑战是实现５００ｎｍ衍射极限性能，为实现
这一目标，相比于ＪＷＳＴ，其系统波前质量需提高

４倍［３３－３６］。

ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ方案中主镜由３６块六边形
分体子镜组成［３７］，每个子镜的大小与ＪＷＳＴ子镜
完全相同，镜体材料选用 ＵＬＥ玻璃，以获得更高
的面形精度，面密度小于２５ｋｇ／ｍ２。其折叠方式
按照所要搭载的运载火箭而有所不同：为了适应
现有运载器５ｍ整流罩的限制，主镜需采用六翼
结构，如图６（ａ）所示［１］，该结构将子镜分为七组，
中央条带两侧分别对称布置３组，子镜数量依次
为６，５，４，中央条带子镜数量为６，两侧的３０块子
镜（每侧１５个）在发射时折叠，入轨后展开重组，
该结构的最大收拢直径小于４．５ｍ；另一种结构
主镜采用两翼结构，如图６（ｂ）所示，子镜分为三
组，中央条带两侧分别对称布置１组，中央条带子
镜数量为１８，该结构的最大收拢直径小于６．５ｍ，
需用升级版的ＥＥＬＶ运载火箭发射至Ｌ２轨道。
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（ａ）六翼结构　　　　　　　（ｂ）两翼结构
（ａ）Ｐｒｉｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ　ｆｏｌｄｅｄ　（ｂ）Ｐｒｉｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ　ｆｏｌｄｅｄ

ｉｎ　ｓｉｘ　ｐａｒｔｓ　 ｉｎ　ｔｗｏ　ｐａｒｔｓ
图６　ＡＴＬＡＳＴ－９．２ｍ方案

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅ　９．２－ｍ　ｓｅｇｍｅｎｔｅｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｃｅｐｔｓ　ｏｆ　Ａｄ－
ｖａｎｃｅｄ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　Ｌａｒｇｅ－Ａｐｅｒｔｕｒｅ　Ｓｐａｃｅ

Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ（ＡＴＬＡＳＴ）

ＡＴＬＡＳＴ－１６．８ｍ 方案的实现方式与 ＡＴ－
ＬＡＳＴ－９．２ｍ双翼方案极为相似，主要区别是其
分体镜尺寸，为降低系统的复杂程度，将分体镜内
切圆直径增大到２．４ｍ。为了减轻系统重量，分
体镜采用ＳｉＣ基体、金属纳米压层面板技术，将分
体镜面密度控制在１５ｋｇ／ｍ２ 以内。为了获得优
异的系统波前，分体镜采用混合驱动反射镜技术
（ＡＨＭ），通过六自由度刚体运动促动器和面形
促动器进行精细的系统波前控制［３８］。

ＮＡＳＡ计划于２０２０年前通过技术攻关，将
两种方案所涉及的各项技术的成熟度提升至

ＴＲＬ－６级。

３．１．３　花瓣折叠系统
为充分利用有效通光孔径，将环形主镜沿轴

向分割成若干个结构相同的扇形或者近似扇形的

分体镜，以轴对称的方式收拢在整流罩内，入轨
后，分体镜像花朵开放一样自重组成环形主镜。
该方式主要利用了整流罩轴向有效空间大于径向

的特点，可以获得较大的展折比，有效孔径利用率
高。但是，其分体镜多为长条结构，加工难度较
大；并且每一块分体镜都通过独立转轴与主体支
撑结构运动相连，运动部件较多，结构复杂，系统
结构刚度较低，稳定性不易保证。

３．１．３．１　“向日葵”型反射器

１９６３年，Ｇｒｕｍｍａｎ公司成功研制了３２英尺
“向日葵”固体表面反射器，其面密度为１．５ｋｇ／

ｍ２，面型精度ＲＭＳ值为１．５ｍｍ。１９７０年，该公
司研制的９．５英尺的“向日葵”微波天线获得飞行
资格；１９７６～１９８６年间，又成功研制了１５英尺、

３０英尺和５０英尺的自重组高精度反射器。如图

７所示，这种反射器由多片扇形分体镜组成，分体
镜下端与主框架通过铰链连接。发射前，分体镜
向上旋转沿轴线以轴对称方式收拢在整流罩内，
通过闩锁结构固定在主支撑结构周围；入轨后，分
体镜依次展开，其重组过程与花朵的开放过程非
常相似。

图７　向日葵型反射器折叠及展开状态

Ｆｉｇ．７　Ｐｈｏｔｏｓ　ｏｆ　ｆｏｌｄｅｄ　ａｎｄ　ｓｔｏｗｅｄ“Ｓｕｎｆｌｏｗｅｒ”ｒｅ－
ｆｌｅｃｔｏｒ

表１列出了上述反射器的特征参数［３］，该型
反射器的展折比与分体镜的厚度有关，当分体镜
厚度较小时，具有较高展折比，且重量很轻。由于
分体镜组件的轴向厚度受限严重，分体镜厚度小，
面型差，系统刚度低；无法安装复杂的刚体位移和
曲率半径调整装置，重组后的反射器无法进行高
精度的共相位调整，所以系统面形精度不高，达不
到可见光成像的面形精度需求。

表１　“向日葵”型反射器的性能参数

Ｔａｂ．１　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ“Ｓｕｎｆｌｏｗｅｒ”ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ
Ｓｕｎｆｌｏｗｅｒ　 Ａｄｖａｎｃｅｄ　Ｓｕｎｆｌｏｗｅｒ

Ｓｏｌａｒ

ｍｉｒｒｏｒ
μ－ｗａｖｅ

ａｎｔｅｎｎａ
１５ｆｏｏｔ　３０ｆｏｏｔ　５０ｆｏｏｔ

Ｙｅａｒ　ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ　 １９６３　 １９７０　 １９７６－１９８６
Ｍａｓｓ／ｋｇ　 １０９．７　 ４８．２　 ４８．２　２１２．７　５３０．９
Ｄｉａｍｅｔｅｒ／ｍ　 ９．８　 ４．６　 ４．６　 ９．１　 １５．２
Ａｒｅａ／ｍ２　 ７４．８　 １６．４　 １６．４　６５．７　１８２．５

Ａｒｅａｌ　ｄｅｎｓｉｔｙ
／（ｋｇ·ｍ－２）

１．５　 ２．９　 ２．９　 ３．２　 ２．９

Ｓｕｒｆａｃｅ　ａｃｃｕｒａｃｙ
／μｍ

１５２４　 ７６　 ７６　 ７６　 ５４

３．１．３．２　下一代太空望远镜（ＮＧＳＴ）计划
下一代太空望远镜（ＮＧＳＴ）计划中备选方案

中的花瓣折叠方案由洛克希德马丁公司完成，如
图８所示。系统初定工作谱段为０．６～２０μｍ，工
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作温度＜４０Ｋ。相机主镜由交替上下折叠的８块

３ｍ扇形镜子镜组成，子镜选用金属材料铍，由于
反射镜面板制备能力限制，每块分体扇形子镜由
更小的约２ｍ扇形反射镜粘合而成，为实现高精
度的共相调整，每块子镜配置约５０个致动器，用
来精确地控制波前。该系统折叠后可以搭载Ａｔ－
ｌａｓ　Ｖ，主镜工作状态的等效口径为８ｍ［３９］。

图８　下一代太空望远镜（ＮＧＳＴ）花瓣型折叠方案

Ｆｉｇ．８　Ｆｏｌｄｅｄ　ａｎｄ　ｓｔｏｗｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＮＧＳＴ

ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ

３．１．３．３　单孔径远红外观测站（ＳＡＦＩＲ）花瓣折
叠方案

ＳＡＦＩＲ（Ｓｉｎｇｌｅ　Ａｐｅｒｔｕｒｅ　Ｆａｒ－Ｉｎｆｒａｒｅｄ　Ｏｂ－
ｓｅｒｖａｔｏｒｙ）是ＮＡＳＡ在２１世纪初提出的单孔径
远红外观测站计划，如图９所示。其主要目的是
为了弥补ＪＷＳＴ和赫歇尔天文台在远红外和亚
毫米波谱观测的空白，在“探索宇宙起源，构成，演
化和发展趋势，寻找类地行星”的研究中发挥关键
作用，其规划谱段为３０～８００μｍ，工作温度为４
Ｋ，口径为１０ｍ。其花瓣型设计方案与ＮＧＳＴ类
似，折叠尺寸约为５ｍ×１７ｍ，质量约为５　０００
ｋｇ。与ＮＧＳＴ相比，ＳＡＦＩＲ面形精度要求较低，

图９　单孔径远红外观测站（ＳＡＦＩＲ）花瓣型折叠方案

Ｆｉｇ．９　 Ｆｏｌｄｅｄ　ａｎｄ　ｓｔｏｗｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ

ＳＡＦＩＲ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ

４Ｋ工作温度是其主要挑战，需采用主动冷却器
和隔热能力更强的遮阳罩［４０］。

３．１．４　堆迭系统
堆迭系统源于高精度反射器计划（ＨＡＲＤ），

该系统的分体镜尺寸完全相同，均为正六边形结
构，发射前分体镜依次层迭地叠堆在一起，通过闩
锁机构固定；入轨后，分体镜叠堆以最下层分体镜
为起点，依次旋转展开。该系统充分利用了整流
罩的轴向空间，展折比高，与弦折系统相比可将口
径提高１倍以上；在收拢状态具有更低的重心，结
构更紧凑，锁紧保持力传递路径更短；因不需要结
构复杂的大型主镜支撑结构，可将反射镜面密度
降低２／３，制造成本更低。因此，在８ｍ口径ＪＷ－
ＳＴ、１０ｍ口径远红外观测站ＳＡＦＩＲ、２８ｍ口径
红外日冕望远镜、３５ｍ口径生命探索计划（Ｌｉｆｅ
Ｆｉｎｄｅｒ）和５０ｍ口径地球成像仪（Ｐｌａｎｅｔ　Ｉｍａｇｅｒ）
计划中都存在堆迭压缩设计方案［３］。但是，堆迭
系统结构复杂、重组过程繁琐、可靠性低；由于分
体子镜之间只通过单轴连接，重组后主镜刚度低、
稳定性差，目前，该技术不适用于可见光成像。

３．１．４．１　高精度反射器验证计划

１９８７～１９９２年间，Ｇｒｕｍｍａｎ公司开展了高
精度反射器（Ｈｉｇｈ　Ａｃｃｕｒａｃｙ　Ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ　Ｄｅｍｏｎ－
ｓｔｒａｔｉｏｎ，ＨＡＲＤ）研制计划，用以尝试全新的折叠
方式，提高反射器的展折比。ＨＡＲＤ反射器最早
设计应用于微波天线，它由６块分体子镜组成，重
组后口径为４．５ｍ，面形精度为２０３μｍ，面密度
仅为３．０ｋｇ／ｍ２，如图１０所示。分体反射器的表
面精度影响了 ＨＡＲＤ反射器的性能。经过试验
测定，分体反射器重组定位精度 ＲＭＳ为１２．５

μｍ，由此推算，当分体反射器的表面精度提高到
光学质量（１０×１０－１０　ＲＭＳ，６３３ｎｍ处的λ／４），在

６０～１００μｍ谱段可以获得衍射极限的成像性能。

ＨＡＲＤ反射器的技术难点主要有堆迭状态保持，
自重组和重组后相对位置保持［３］。

图１０　ＨＡＲＤ反射器［３］

Ｆｉｇ．１０　Ｆｏｕｒ－ｐｏｉｎｔ－ｆｉｖｅ－ｍｅｔｅｒ　ＨＡＲＤ　ｒｅｆｌｅｃｔｏｒ
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３．１．４．２　单孔径远红外观测站（ＳＡＦＩＲ）堆叠方案

ＳＡＦＩＲ的另一个备选方案为堆叠系统，因为
其工作谱段为３０～８００μｍ，堆迭系统的重组精度
基本满足需求；并且，搭载现有５ｍ直径整流罩
的运载器可以轻松地满足ＳＡＦＩＲ规划中１０ｍ口
径的需求。该方案主镜由六块正六边形分体镜构
成，分体镜采用堆迭方式收拢在整流罩的轴向空
间内，彼此通过闩锁机构固定，入轨后采用旋转方
式顺序重组［４１］。其布置过程如图１１所示。

图１１　ＳＡＦＩＲ计划堆迭方案重组过程［４１］

Ｆｉｇ．１１　Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ　ｓｅｑｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ＳＡＦＩＲ

３．１．５　环叠系统
环叠方案是基于环形稀疏孔径成像系统的一

种折叠方式，利用系统极限分辨率只与成像谱段
和系统孔径相关的特点，通过图像恢复技术获得
高分辨率图像。展折比极高是其突出优点（可达

３０倍以上）；因为所有环带上的子镜尺寸和形状
参数完全相同，可以进行模块化、标准化设计，技
术风险低，研制经济性好，采用分体镜复制技术，
可以进一步压缩成本。但其折叠机构复杂，重组
过程极为繁琐，重组后系统刚度弱（约为１～４
Ｈｚ），分体镜的位置精度和系统稳定性很难得到
保证。

３．１．５．１　诺斯洛普·格鲁曼３０ｍ口径望远镜
图 １２ 所 示 为 美 国 诺 斯 洛 普 · 格 鲁 曼

（Ｎｏｒｔｈｒｏｐ　Ｇｒｕｍｍａｎ）公司提出的３０ｍ 口径环
叠天基望远镜方案［４２］。该望远镜折叠后可搭载
标准Ａｔｌａｓ　Ｖ型运载火箭发射，其主镜由７０块完
全相同的１．３４ｍ×１ｍ的矩形ＳｉＣ分体镜构成，
以１４个刚性平台为基本折叠单元，每一个刚性平
台上安装五块分体镜，重组后为３０ｍ的环形口
径，集光面积超过９１ｍ２。通过补偿高度模糊孔
径的图像恢复算法，可获得与理想全口径系统相
同解析程度的图像。同时由于所有分体镜都相互

紧邻，可采用镜间位置匹配传感探测技术，以使每
个分体镜都处于最佳起始点，可以简化分体镜共
相位调整过程。

图１２　３０ｍ口径望远镜发射折叠与在轨展开示意图［４２］

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ　ｒｅｎｄｅｒｉｎｇ　ｏｆ　ｐｒｏｐｏｓｅｄ　３０ｍｔｅｌｅ－
ｓｃｏｐｅ　ａｓ　ｓｔｏｗｅｄ　ｉｎ　ａｎ　Ａｔｌａｓ－Ｖ　ｌａｕｎｃｈ　ｆａｉｒ－
ｉｎｇ，ａｔ　ｔｗｏ　ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ　ｓｔｅｐｓ　ｏｆ　ｉｔｓ　ｄｅｐｌｏｙ－
ｍｅｎｔ，ａｎｄ　ｉｎ　ｉｔｓ　ｆｕｌｌｙ　ｄｅｐｌｏｙｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

３．２　分体空间装调系统

３．２．１　大型可重组反射器（ＬＤＲ）计划
该计划由美国在１９８２年提出，设计基线为

２０ｍ口径，３０μｍ的衍射极限性能，成像谱段为

３０～１　０００μｍ。为降低技术复杂性、控制研制成
本，ＮＡＳＡ艾姆斯研究中心提出了分体空间装调
方案［１２－１３］。为缩减预算，ＬＤＲ只能进行单次发射
入轨，针对这一限制提出了两个备选方案：将主镜
反射器（图１３）存放在４．６ｍ的货舱内，分体镜为
正六边形结构，外接圆直径为１．６ｍ，每７个分体
镜构成一个子镜结构群，结构群的直径约为４．３
ｍ，根据估算，此方案最多只能发射１０个结构群，
获得１１６．３ｍ２ 的主镜面积，等效口径为１２．１ｍ；
另一种方案是将主镜反射器存放在 ＡＣＣ内，分
体镜结构群的直径为７．６ｍ，这样只需要７个结
构群就可以得到２６４．２ｍ２ 或等效圆直径为１８．３
ｍ。入轨后，宇航员与安装在运载器上的机械臂
合作完成空间装调工作，其在轨组装示意图如
图１４所示。

３．２．２　３０ｍ 口径太空望远镜 Ｔｈｉｒｔｙ　Ｍｅｔｅｒ
Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｌｅｓｃｏｐｅ（ＴＭＳＴ）

２００６年，ＮＡＳＡ联合戈达德太空飞行中心提
出了一个工作在紫外－近红外谱段，口径为１０～
５０ｍ可扩展空间天文台的概念设计。天文台在
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图１３　ＬＤＲ主镜

Ｆｉｇ．１３　ＬＤＲ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ

图１４　ＬＤＲ主镜空间装调示意图

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｎｃｅｐｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎ－ｓｐａｃｅ　ａｓｓｅｍｂｌｙ　ｏｆ　ＬＤＲ　ｐｒｉ－
ｍａｒｙ　ｍｉｒｒｏｒ

地球－月亮Ｌ２（ＥＭＬ２）轨道上由机器人和宇航员
配合完成组装，然后运送到工作轨道太阳地球Ｌ２
（ＳＥＬ２）轨道，并具备返回ＥＭＬ２进行主要维修
的能力。３０ｍ口径太空望远镜的初始设计已经
完成，其主镜由近１　０００个１ｍ圆形分体镜组成，

每块分体镜具备七自由度共相位调整功能，填充
因子７３％。天文台分三阶段发射入轨（图１５），４
台组装机器人于第一阶段发射升空，入轨后立刻
开始组装，前两个阶段的组装不进行温控，主要完
成平台桁架、遮光罩和其它架构的组装，第三单元
进行ＯＴＡ桁架和分体子镜的精密装配，此过程
需在遮光罩内进行，以保证安装过程热环境稳定
可控［４３］。上述单元的封装尺寸为７．５ｍ×１４
ｍ，可容纳在货运飞船（ＣａＬＶ）的８ｍ整流罩内。

目前为止，ＴＭＳＴ（图１６）并没有出现任何重
大的技术障碍。光学系统、机械结构、波前感应和
姿态控制等都在当前的技术范围之内。目前的工
作重点是与空间组装相关的机器人控制问题。

３．３　分体空间制造系统

３．３．１　欧空局科学预见计划ＴＥＣＨＢＲＥＡＫ
２０１５年，为打破现有的思维定势，突出目前

图１５　ＴＭＳＴ三阶段压缩示意图

Ｆｉｇ．１５　Ｐａｃｋａｇｉｎｇ　ｏｆ　ＴＭＳＴ　ｉｎｔｏ　ｔｈｒｅｅ　ｈｅａｖｙ　ｌｉｆｔ　ｃａｒ－

ｇｏ　ｌａｕｎｃｈ　ｖｅｈｉｃｌｅｓ

图１６　ＴＭＳＴ构成图

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＴＭＳＴ

正在开发的各种技术可能应用于空间科学问题的

未来前景，研究可以支撑未来空间技术领域发展
的非空间领域的技术突破问题［１４］，欧空局提出了
科学预见计划。该计划提出了一个采用基于增量
加工技术（３Ｄ打印）的１００ｍ口径太空望远镜的
空间制造方案，为简化制造过程，其主镜采用标准
球面，曲率半径为２ｋｍ，口径为１００ｍ，中心矢高
仅有６００ｍｍ，次镜系统和光学仪器搭载单独的
飞行模块。其主镜制造过程如图１７所示，图中灰
色部分是由玻璃或金属制成的光滑球面模具，黑
色部分是采用精密增量加工技术生成的壳形主

镜。通过非精密增量加工技术制造主镜支撑结
构，当支撑结构具备足够强度后，转入下一部分主
镜的制造，直至完成整个主镜组件的加工。目前，
由于存在诸多技术障碍，该构想尚处于起步阶段。

图１７　１００ｍ主镜空间制造构想图［１４］

Ｆｉｇ．１７　Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｐｏｓｓｉｂｌｅ　ａｄｄｉｔｉｖｅ

ｍｉｒｒｏｒ
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４　分体式空间遥感器的特点及发展
趋势

４．１　分体式空间遥感器的特点
表２总结了各类分体式系统的特点。分体自

重组系统可在一定范围内突破运载器有效载荷空

间的限制，实现超大口径和高分辨率；将超大口径
主镜分解为若干小口径的分体镜，可降低反射镜
制造的难度；分体镜结构相同，有利于模块化、标
准化设计，技术继承性好，采用并行加工方式，可
以大大缩短加工周期；应用分体自重组技术，可通

过单次发射建立系统，自动化程度高，制造成本相
对较低。同样，由于自重组的功能需求，需设计自
重组机构和闩锁装置，相比其它两类系统，其结构
更加复杂；但即使应用栓锁机构来保持运动件的
位姿，由于运动副必然存在配合间隙，其系统结构
刚度和稳定性也不易提高。受自重组拓扑关系的
影响，展折比越大，结构越复杂，系统结构刚度和
稳定性越差，对星平台的要求也越高。为实现光
学结构的超精密自重组，分体镜需配置超高精度
七自由度调整装置以完成在轨共相位调整。相比
于传统整体式系统，虽然反射镜制造费用较低，但
是自重组结构的费用较高，所以总体费用偏高。

表２　超大口径空间遥感器分体式成像系统的特点

Ｔａｂ．２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅ　ｓｅｇｍｅｎｔｅｄ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ　ｕｌｔｒａ－ｌａｒｇｅ－ａｐｅｒｔｕｒｅ　ｓｐａｃｅ　ｒｅｍｏｔｅ　ｓｅｎｓｏｒｓ

系统类型
分体自重组系统

弦折 花瓣 堆迭 环叠

分体空间装配

系统

分体空间制造

系统

成像谱段 至可见光 至可见光 至长波红外 至可见光 全谱段 ＼
实现口径 几米 十几米 十几米 几十米 百米量级 无限制

复杂程度 中 高 很高 极高 很高 适度

结构刚度 高 中 低 很低 很高 很高

稳定性 中 低 很低 极低 高 极高

成本 中 高 高 高 很高 低

面密度 中 中 很低 中 低低

分体镜技术 需要 需要 不需要 需要 需要 不需要

技术成熟度 基本成熟 原理验证 基本成熟 理论验证 无技术障碍 概念设计

　　相比于分体自重组系统，分体空间装调系统
采用类似搭积木的增量装配方式，理论上不存在
最大口径的限制；不需要设计复杂的自重组结构，
系统可活动部件大大减少，结构刚度显著提升；可
以根据实际需求对系统进行局部或整体加强，增
加了设计和制造的灵活性；可与分体自重组系统
共用模块化技术和分体镜共相位调整技术，技术
继承性好。但是，分体空间装调系统的制造经济
成本和时间成本随系统口径的增长呈几何倍数增

长，其口径不可以无限增大；同时，超大口径系统
设计使用寿命都很长（约１００年），中间出现系统
故障，需要考虑系统维修及维护问题，而一般此种
光学平台都工作在温度条件良好的 Ｌ２静止轨
道，所以需要设置中继维修轨道，并考虑燃料补充
的问题。目前，由于哈勃的维修及维护经验以及

ＪＷＳＴ的技术共享，分体空间装调系统没有发现
重大的技术障碍。

分体空间制造系统，理论上可以不存在运动
部件，完全抛弃结构复杂，成本高昂的分体镜系
统，所以其结构刚度和稳定性比整体式系统还要
高；若所有部件均采用同种材料，系统将具备十分
优异的热适应性；采用多台打印机并行工作模式，
可以极大地缩短系统制造时间，真正使得百米以
上口径的空间望远镜成为可能；系统维修和维护
可以全自动化，不需要人工参与，无需设置中继轨
道，可以极大地降低燃料成本。虽然前景广阔，但
该系统严重依赖新材料技术、反射镜镜面的超精
密增量加工技术、分体制造镜面的超精密过渡技
术、反射镜空间镀膜技术和纳米级镜面抛光技术
的突破性进展。

４．２　分体式空间遥感器的发展趋势
分体自重组系统，无论采用何种压缩方式，主

镜均由大量具有相同结构的分体镜单元构成。因
此，模块化、标准化是其必然趋势。同时，分体反
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射镜复制技术，高精度共相位调整和保持技术，高
速天基共相调整技术，高精度热控技术，多维扩展
式遮光罩技术都是分体自重组系统的核心技术，
也是其未来的发展方向。
分体空间装调系统与分体自重组系统技术重

合度非常高，核心技术也基本相同，同样需要模块
化、标准化。不同之处在于，该系统需要大力发展
并完善与空间组装相关的机器人控制技术，以及
用于故障排除的空间维修与维护技术。
空间制造式成像系统有一定的应用前景，但

存在大量亟待解决的技术难题，需大力发展空间
超精密增量加工技术，新材料技术，反射镜空间镀
膜技术和纳米级的镜面加工技术。

５　结　论

　　超大口径空间遥感器已经成为人类探索宇
宙、认知世界的重要手段和主要工具，也是维护自
身安全的重要保障，是世界各国都极为重视的战
略资源。为突破运载器整流罩有效载荷空间的限
制，口径超过４ｍ的空间遥感器需要采用分体式

结构，实现分体结构的主要方式有分体自重组、分
体空间装调和分体空间制造几种。本文通过研究
上述分体式系统，对于我国未来超大口径空间遥
感器建议如下：

（１）对于口径在十米以内的探测需求，分体自
重组系统因其相对低廉的经济成本和时间成本，
是未来几十年内最为可行、有效的解决方案。在
该领域可以利用整体式成像系统米级口径反射镜

制造技术，发展完善反射镜超轻量化技术，攻关分
体反射镜超高精度的共相位调整技术和在轨共相

位检测技术，最终突破分体自重组系统的核心通
用技术———分体镜技术，并在未来的超大口径空
间遥感器领域占有一席之地。

（２）对于未来更大口径的探测需求，可以考虑基
于环形稀疏孔径成像原理的环叠式分体自重组系

统；还可以在充分积累空间设备在轨维修、维护经验
后，开展分体空间装调式成像技术方面的探索。

（３）在分体空间制造系统方面，国内外处于同
一起跑线上，都面临着巨大的技术挑战，大量技术
难题亟待攻克。在未来，希望我国能够在这一领
域实现跨域式发展。
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