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基于太阳模拟器的网状天线热变形
仿真与试验研究
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，秦家勇，毕研强，蒋山平

（北京卫星环境工程研究所，北京   100094）

摘要：准确预示天线在轨温度并分析天线热稳定性的影响因素是改善天线性能的重要方面。文章通

过构建网状天线热分析和热变形有限元模型，仿真得到碳纤维主反射面、支撑肋组件等结构在两种工况

太阳侧照下的温度场以及热变形场；在真空低温环境下，利用太阳模拟器对网状天线进行热真空原位环

境热变形摄影测量试验。对比表明，仿真模型计算结果与试验测量结果符合性较好。鉴于模拟外热流的

准直性对试验结果的影响较大，在热仿真时需要针对入射热流的准直性对热模型进行辐射误差补偿。
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Simulation of thermal deformation of mesh antenna and
experimental research based on solar simulator

CHEN Xu, YANG Xiaoning, WANG Jing*, QIN Jiayong, Bi Yanqiang, JIANG Shanping
(Beijing Institute of Spacecraft Environment Engineering, Beijing 100094, China)

Abstract: For  improving the antenna’s performance,  it  is  essential  to  accurately  predict  the antenna’s on-
orbit  temperature  and  analyze  the  factors  affecting  the  antenna’s  thermal  stability.  A  finite  element  model  is
established for simulating the temperature field and the thermal deformation of a mesh antenna. With this model,
the  temperature  field  and  the  thermal  deformation  on  the  carbon  fiber  main  reflecting  surface,  the  support  rib
assembly and other mechanisms are determined under the conditions of the side solar incidence with two levels
of irradiance. And in the vacuum and in the low temperature environment, the solar simulator is used to test the
thermal deformation of the mesh antenna. It is found that the calculated results based on the simulation model are
in  good  agreement  with  the  experimental  measurement  results.  Because  the  collimation  of  the  heat  flow has  a
significant influence on the experimental results, the radiation error compensation should be made in the thermal
simulation according to the collimation of the incident heat flow.
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experimental research
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0    引言

近年来，地面通信、深空探测及天文科学研究

等对高精度星载天线的需求日益增加，对天线各项

性能指标的要求也不断提高。尤其对于卫星的远距

离测控通信功能，天线的型面变化是影响天线效

率、辐射方向图和副瓣电平等电性能的关键因

素
[1-4]

。航天器在轨工作时所处空间热环境的周期

性变化会导致产品结构的热变形，影响卫星天线、

太阳电池阵、空间望远镜等对自身结构稳定性要求

较高的部件的工作性能
[3]
。在空间冷黑背景和太阳

外热流的作用下，在轨运行的卫星天线上未受保护

部件的温度变化范围可以达到 200 ℃，给天线的热

稳定性带来严峻挑战。以“肋‒网”形式构成的天线

反射面，由于其自身刚性低，在大范围温度变化下

会发生较为明显的热致变形，继而导致星载高精度

网状天线难以保持其型面精度
[4]
。

碳纤维网状天线作为一种新型材料天线，具有

质量小、强度大、热稳定性好等优点，被广泛应用在

不同的空间任务中。在大型网状天线的结构设计

中，在轨热稳定性及其影响因素分析是相关研究的

重点
[5]
。马建等

[6]
基于 RVE模型进行了天线反射面

支撑结构的热变形分析以及天线热稳定性优化设

计。闫森浩等
[7]
通过仿真分析对大型网状天线柔性

连接结构的热变形进行了研究。此外，国内外进行

了多次真空低温环境下的航天器热变形测量试验

以获取原位测量数据，例如：欧洲航天研究与技术

中心（ESTEC）于 2006年运用摄影测量方法在大型

空间环境模拟器（LSS）内对“普朗克”空间望远镜进

行了真空低温条件下的变形测量试验
[8-9]

；2008年

9月，美国 NASA 的喷气推进实验室联合 Northrop

Grumman公司，在 ϕ25 m空间环境模拟器内进行

了 ϕ5 m网状反射面天线的模拟在轨环境下的热变

形测量试验
[10]

；2010 年，美国 NASA 哥达德空间飞

行中心（GSFC）运用 V-STARS 四相机摄影测量系

统在容积为 ϕ8.1 m×12 m（液氮热沉）和 ϕ6 m×9 m

左右（热变形用氦冷箱）的空间环境模拟器内完成

了“詹姆斯·韦伯”太空望远镜（JWST）的集成有效

载荷平台（ISIM）结构在常温和低温（约 35 K，氦冷

箱降温）环境下的变形测量试验
[11-12]

；2012年 3月

和 2014年 3月，北京卫星环境工程研究所分别对

某型号卫星的相机、星敏组合体结构件和某型号卫

星的 SAR天线进行了常压环境下的热变形测量试

验
[13]

。然而，上述针对网状天线在轨热稳定性的仿

真分析和试验测量研究，对于网状天线的关键组成

结构，如网状反射面以及反射面的支撑组件之间的

力热耦合关系关注较少，并且大多为独立的理论与

仿真分析或者测量试验，缺乏理论仿真分析与地面

原位测量试验的对比验证。

通过有限元仿真和航天器地面原位热变形测量

试验相结合的方式，能够更加准确地反映航天器在

轨运行时的真实热变形。为此，本文运用有限元分

析软件构建某型号碳纤维网状天线热分析模型，进

行天线反射面及其支撑结构的热变形仿真分析；随

后采用太阳模拟器加热的方式对该天线进行真空低

温下的热变形测量试验，将试验测量结果与仿真结

果进行对比分析，以验证仿真分析模型的正确性。

正文最后对太阳模拟器热流准直性的影响作了分

析，并通过补偿计算再次验证仿真模型的正确性。 

1    背景介绍
 

1.1    研究对象

本文的研究对象为某型号碳纤维网状天线。该

天线采用卡塞格伦双反射面结构，馈源安装在反射

面的后部，由主反射面（主反）、副反射面（副反）、副

反支撑杆、馈源和传输波导组成，主反射面口径为

1500 mm，如图 1所示。其中，主反射面结构采用碳

纤维支撑肋+碳纤维编织网的形式，支撑肋和编织

网采用不同牌号的碳纤维复合材料；支撑肋板由径

向肋板和环向肋板两大部分组成。副反射面为碳纤

维复合材料模压结构，壁厚 1.5 mm。副反支撑杆为

碳纤维复合材料杆件。馈源组件采用镁合金机加

而成。
 

 

副反射面

副反支撑杆

主反射面

金属馈源

主反支撑肋板 
图 1    网状天线结构示意

Fig. 1    Structure of the mesh antenna
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1.2    工况设置

选取网状天线在轨运行时的 2个典型工况（+x
方向太阳侧照，参图 2(a)）进行仿真分析及模拟试

验。两工况的天线+z 向与太阳入射方向的夹角均

为 90°，工况 1模拟卫星主带转移段对日巡航飞行

姿态，此时天线不工作，为距日 1.2 AU的存储工况；

工况 2模拟卫星近地对地数传姿态，为天线受太阳

辐照度最大的工作工况。工况 1和工况 2的太阳辐

照度分别为 949.3 W/m2
和 1 687.7 W/m2

。热变形

测量试验中网状天线、热真空试验罐及太阳模拟器

的位置关系示意参见图 2(b)。
 

 

(a) 天线在轨状态示意

(b) 天线测试状态示意

热真空罐

太阳模拟器

高增益天线

高增益天线

+z+y

+x

 
图 2    网状天线模拟热变形测量试验布局

Fig. 2    Configuration  of  measurements  for  simulated  thermal
deformation of the mesh antenna

  

2    天线热变形仿真分析

利用 Simcenter 3D有限元分析软件，基于第 1章
所述的边界条件对网状天线进行数值仿真分析。 

2.1    有限元模型

为了提高有限元分析计算效率，在建模过程中

进行如下合理简化与等效假设：

1）有限元分析需要理想化几何体以提高计算

效率与准确性，本网状天线的螺孔直径均符合简化

要求，因此创建网格时简化支撑肋板与天线各部件

之间的螺孔、螺钉等细小部件；

2）碳纤维编织布网孔径很小，无法精确建模，

因此将碳纤维网反射面的带孔抛物面简化为实

体面。

图 3所示为本文所构建的网状天线有限元模型。
 

 

xcyc

zc

 
图 3    网状天线有限元模型

Fig. 3    Finite element model of the mesh antenna
 

模拟试验在 KM3E真空环境模拟器内进行，并

采用太阳模拟器取代传统的红外笼对天线施加热

流载荷。为保证仿真分析的真实性，仿真建模时采

用和模拟试验一致的热学和力学边界条件，完整模

型如图 4所示。
 

 

xcyc

zc

 
图 4    模拟试验的完整有限元模型

Fig. 4    Complete finite element model for the simulation test
  

2.2    温度场热仿真分析

在热仿真分析中主要结构部件的热物性参数

如表 1所示，碳纤维编织网太阳吸收比为 0.92，红
外发射率为 0.84，由于在模型中选用 2D壳单元构

建的碳纤维网反射面为连续的实体单元，其辐射面

积较真实状态的碳纤维网有所增加，因此需要根据

碳纤维编织网的孔隙率对太阳吸收比等各项参数

进行修正，本文所研究的碳纤维网孔隙率为 0.5，经
折算后其太阳吸收比为 0.46，红外发射率为 0.42。
此外，天线结构形式复杂，包含主反射面与肋组件、

碳纤维网与金属馈源以及副反支撑杆与副反射面

等多种连接组合，分别采用了螺栓连接、隔热胶胶

粘连接等连接方式，其具体热耦合系数见表 2。
 

  
表 1    天线部件热物理属性

Table 1    Thermophysical properties of the antenna parts
 

结构部件
导热系数λ/
(W·m-1·K-1)

比热容C/
(J·kg-1·K-1)

发射率
ε

太阳
吸收比α

主反网面 69.0 712 0.42 0.46
主反加强筋 69.0 712 0.90 0.90
副反/副反
支撑杆

155.0 712 0.90 0.90

馈源 96.3 1130 0.90 0.80
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表 2    主要连接组合的热耦合系数
Table 2    Thermal coupling coefficients of main connection

parts         
 

连接组合 连接方式
热耦合系数/
(W·m-2·K-1)

主反与加强筋（肋） 胶粘 20
副反与副反支撑杆 螺栓配合 100
副反支撑杆与环肋 螺栓配合 100

 

对仿真模型进行不同太阳辐照度（对应 1.2节

的工况 1和工况 2）下的温度场仿真分析，得到如

图 5所示的温度场云图。可以看到，本次仿真热分

析的温度场分布符合预期的温度分布趋势：在太阳

辐照度为 949.3 W/m2
的条件下，天线上的最高温

为-0.99 ℃，最低温为-93.08 ℃；在太阳辐照度为

1 687.7 W/m2
的条件下，天线上的最高温为 42.24 ℃，

最低温为-74.49 ℃；两工况下，天线表面温度分布

连续性均良好，符合预期的温度区间。
 

 

(a)  工况1

(b)  工况2

z

yx

-0.99

-9.67

-16.34

-24.02

-31.69

-39.36

-47.04

-54.71

-62.39

-70.06

-77.74

-85.41

-93.08

z

yx

42.24

32.52

22.79

13.06

3.33

-6.40

-16.12

-25.65

-35.58

-45.31

-65.03

-64.73

-74.49

温度/℃

温度/℃

 
图 5    不同太阳辐照度下的天线表面温度场

Fig. 5    Temperature  field  under  different  solar  radiation
intensity

  

2.3    热变形仿真分析

基于热变形试验的历史经验，遵循材料物性变

化的客观规律，对模型中的材料性能参数进行修

正，修正后的参数值见表 3。其中，副反和主反加强

筋（肋）为碳纤维模压材料，具有正交各向异性，因

此有 2个参数值。在试验温度范围下，表中材料的

力学参数变化幅度较小，对仿真结果的影响可以忽

略不计。
  

表 3    材料性能参数
Table 3    Performance parameters of materials

 

结构部件
密度/
(kg·m-3)

弹性模量/
GPa 泊松比

热膨胀
系数/K-1

主反网面 1640 53 0.30 6.0×10-7

副反/主反
加强筋 1640

E1=240
E2=240 0.30

a1=1.0×10
-7

a2=2.5×10
-5

副反支撑杆 1640 120 0.30 1.0×10-7

馈源 1780 43 0.35 2.7×10-5
 

利用 Simcenter 3D有限元分析软件将热分析

所得的温度场映射到结构分析模型中，设置结构分

析的边界条件，得到不同温度场下的结构热变形仿

真结果如图 6所示。可以看出天线变形的趋势与范

围符合预期：整体变形绝大部分在 0.01～0.4 mm之

间；天线背对太阳模拟器的区域（红色区域）受低温

影响温差较大，因此变形最大，达到了 0.6～0.8 mm，

个别点达到 0.8～1.0 mm。
 

 

(a) 工况1

(b) 工况2

z
y
x

z
y
x

0.885

0.811

0.737

0.663

0.590

0.516

0.442

0.369

0.295

0.221

0.147

0.074

0.000

z
y
x

z
y
x

0.943

0.864

0.786

0.707

0.628

0.550

0.471

0.393

0.314

0.236

0.157

0.079

0.000

变形/mm

变形/mm

 
图 6    不同太阳辐照度下的天线变形场

Fig. 6    Antenna  deformation  field  under  different  solar
radiation intensity

  

3    天线热变形测量试验

航天器热试验是验证航天器性能的一个重要

手段。国内的航天器热试验中普遍采用红外笼进行

外热流模拟。但是随着航天器结构复杂化和表面材

料热光学特性差异加大，传统的外热流模拟加载方

式带来的误差也在变大；而太阳模拟器具有高光谱

匹配性、高准直性和高均匀性，能够有效模拟在轨

的太阳辐照，获得更加真实的试验结果。因此，本

次热变形测量试验在真空环境模拟器 KM3E中进

行，使用太阳模拟器进行外热流模拟加载，用摄影

测量方法获得网状天线在不同太阳辐照度下的稳

态变形场。 
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3.1    试验系统
 

3.1.1    环模设备及太阳模拟器参数

环模设备为空间环境模拟器 KM3E，真空度在

常温热沉下为 5.00×10-2 Pa量级，低温热沉下可达

6.65×10-3 Pa；热沉温度不大于 100 K；热沉半球发

射率不小于 0.9。
KM3E的太阳模拟器，由光机系统、电控系统、

冷却系统等组成，使用 7只 10 kW氙灯作为光源，

光线水平出射，光斑直径为 2 m。太阳模拟器性能

参数见表 4。
 

  
表 4    KM3E的太阳模拟器性能指标

Table 4    Specifications of the KM3E’s solar simulator
 

项目 指标

均匀辐照试验体 直径2000 mm，深2000 mm
辐照度

* 0.05SC～1.5SC连续可调

辐照不均匀度 面：4.88%；体：5.94%
辐照不稳定度 ±0.68%/h

准直角 ±1.6°
　注：SC为太阳常数，约1367 W/m2

。
  

3.1.2    摄影测量系统

天线变形摄影测量系统按照图 7进行布局：天

线通过天线支撑机构与真空罐内水平调节机构进

行固定；2台 D12相机采用一用一备的方式安装在

相机保护舱内，并倾斜固定在低温悬臂机构的两

端，距天线上方约 500 mm；悬臂机构螺接固定在真

空罐底部的导轨上，通过旋转悬臂机构可以实现对

天线的全方位摄影测量。为了确保相机在低温下能

够正常工作，每个相机均配备有温控舱。测量试验

过程中，相机温度恒定控制在 25 ℃±2 ℃。
 

 

 
图 7    天线变形摄影测量试验现场布局

Fig. 7    Layout of antenna deformation photogrammetry test
system

  

3.2    试验结果及数据分析
 

3.2.1    天线测点温度

试验过程中，在天线的主反射面、副反射面、馈

源和支撑杆上分别粘贴了温度测点（粘贴在天线网

面上的热电偶为 ϕ79 μm的 T型热电偶；其余部位

为 ϕ0.2 mm的 T型热电偶，测温精度为±0.5 ℃），

但本次试验主要关心的是主反加强筋和主反网面

的温度场，因此下面仅对主反网面温度的仿真值和

试验测量值进行对比分析。

主反网面测温点的布局情况如图 8所示，典型

测点温度的仿真分析与试验测量的结果对比如表 5

和表 6所示。通过与测量试验天线上百余个测温点

原始温度数据对比可以发现，90%以上的区域内

2种工况下仿真与试验测量所得的温度数据间的偏

差绝对值均在 2～5 ℃ 以内，即仿真分析与试验测

量的温度场符合性良好。
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图 8    主反测温点粘贴象限示意

Fig. 8    Quadrant  schematics  of  main  reflector ’s  surface
temperature measurement points

 

 

  
表 5    工况 1主反测温点的仿真值和测量值对比

Table 5    Comparison between simulated and measured values
of  typical  surface  temperatures  of  the  main  reflector
under condition 1

 

测点 仿真值/℃ 测量值/℃ 偏差绝对值/℃
T1 -20.6 -20.5 0.1
T2 -10.8 -7.5 3.3
T3 -13.4 -18.1 4.7
T4 -21.4 -22.4 1.0
T5 -67.9 -65.9 2.0
T6 -62.5 -62.5 0
T7 -62.4 -60.1 2.3
T8 -68.6 -65.8 2.8
T9 -8.5 -13.6 5.1
T10 -5.7 -9.4 4.7
T11 -8.8 -12.7 3.9
T12 -48.6 -52.4 3.8
T13 -22.3 -26.8 4.5
T14 -8.4 -12.4 4.0
T15 -76.2 -80.2 4.0
T16 -77.8 -81.1 3.7
T17 -79.4 -84.4 5.0
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表 6    工况 2主反测温点的仿真值和测量值对比
Table 6    Comparison between simulated and measured values

of  typical  surface  temperatures  of  the  main  reflector
under condition 2

 

测点 仿真值/℃ 测量值/℃ 偏差绝对值/℃
T1 16.4 20.5 4.1
T2 28.9 36.5 7.6
T3 25.5 21.6 3.9
T4 14.5 17.6 3.1
T5 -39.8 -34.5 4.7
T6 -32.8 -29.9 3.1
T7 -31.8 -28.1 3.7
T8 -38.0 -35.1 2.9
T9 33.9 33.2 0.7
T10 38.2 39.7 1.5
T11 41.4 37.4 4.0
T12 -12.5 -14.5 2.0
T13 15.8 18.1 2.3
T14 36.8 40.5 3.7
T15 -55.2 -52.7 2.5
T16 -56.7 -52.6 4.1
T17 -60.4 -56.5 3.9

  

3.2.2    天线型面变形测量结果

在天线变形测量试验过程中，进行基准点与标

定值的公共点转换，将所有测点转换至天线设计坐

标系下，2种工况下天线主反网面变形测量试验与

仿真分析结果对比如图 9和图 10所示（红色箭头

为太阳模拟器入射方向），具体数值见表 7和表 8。
 

 

(a) 测量结果

(b) 仿真结果

变形/mm
0.943

0.864
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0.707
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0.550
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0.079

0.000

太阳照射方向

 
图 9    工况 1主反网面变形测量试验与仿真分析结果对比
Fig. 9    Comparison  between  simulated  and  measured  values

of  deformation  of  the  main  reflective  surface  under
condition 1

 

 

(a) 测量结果

(b) 仿真结果

太阳照射方向
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图 10    工况 2主反网面变形测量试验与仿真分析结果对比

Fig. 10    Comparison between simulated  and measured values
of  deformation  of  the  main  reflective  surface  under
condition 2

 

 

  
表 7    工况 1主反变形仿真值和测量值对比

Table 7    Comparison between simulated and measured values
of  deformation  of  the  main  reflective  surface  under
condition 1

 

项目
仿真值/
mm

测量值/
mm

偏差绝对值/
mm

主反位移变形max 0.943 0.935 0.008
主反x向变形max 0.213 0.212 0.001
主反x向变形min -0.184 -0.180 0.004
主反y向变形max 0.156 0.160 0.004
主反y向变形min -0.275 -0.268 0.007
主反z向变形max 0.284 0.286 0.002
主反z向变形min -0.876 -0.870 0.006

主反型面变形RMS 0.251 0.246 0.005
 

 

  
表 8    工况 2主反变形仿真值和测量值对比

Table 8    Comparison between simulated and measured values
of  deformation  of  the  main  reflective  surface  under
condition 2

 

项目
仿真值/
mm

测量值/
mm

偏差绝对值/
mm

主反位移变形max 0.885 0.908 0.023
主反x向变形max 0.207 0.212 0.005
主反x向变形min -0.142 -0.150 0.008
主反y向变形max 0.130 0.140 0.010
主反y向变形min -0.254 -0.260 0.006
主反z向变形max 0.253 0.260 0.007
主反z向变形min -0.822 -0.801 0.021

主反型面变形RMS 0.231 0.239 0.008
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根据地面模拟试验的热变形测量结果可以看

到，天线背对太阳模拟器的部分变形最为剧烈，达

到 0.6～0.8 mm，某些极端点变形达到了 0.8 mm以

上；其余大部分区域的变形在 0～0.4 mm之间。

同时，对比可见天线反射面热变形的仿真分析

结果与试验测量结果基本相当，表明本文建立的热

变形分析模型可以正确表征天线热变形规律。 

4    热流准直性影响分析

在仿真分析与试验测量结果的对比中发现，尽

管两者的温度分布和热变形趋势具有良好的一致

性，但由于太阳模拟器准直性和试验工装的热流扰

动等影响，仍有小部分区域的温度场差距较大，达

到了 8～10 ℃。

究其原因，试验所用的太阳模拟器所发出的辐

射并非严格准直，有±(1.6～2)°的准直角误差；而仿

真所用的辐射热源是绝对准直的，因此天线某些区

域会存在试验受照热流大于仿真分析辐照热流的

情况，导致前述的试验测量结果与仿真分析结果间

出现较大的偏差。以工况 2为例，参试网状天线为

抛物面，辐射加热方向为+x 方向（见图 11，+x 方向

垂直纸面向外），太阳模拟器辐照度为 1 687.7 W/m2
，

则最大辐射误差（即完全平行于辐射光线的平面所

受的辐射误差）为 μ=1 687.7×sin 2°=58.9 W/m2
。在

天线网面上，B区域单位面积所受辐照度最大，辐

射误差最小，且所受辐照度远远大于辐射误差，因

此辐射误差导致的温度结果误差可以忽略不计，仿

真与试验的温度结果基本一致；但是 A、C区域单

位面积所受辐照度较小，辐射误差较大，导致仿真

所得的温度结果低于试验测量值较多。之外，仿真

时天线网面被简化为实体面，故背光侧肋板被完全

遮挡并未受到辐射；但实际试验时天线网面孔隙使

得其太阳光透过率为 0.5，且由于准直性误差仍受

到辐射载荷，导致背光侧肋板部分区域温度的仿真

值同样低于试验测量值。因此，在热仿真时需要针

对入射热流的准直性对热模型进行辐射误差补偿，

对于平面可直接运用几何关系计算出辐射误差后

通过在平面上加载热通量的方式进行补偿，对于曲

面则需要运用积分在曲面表面加载一个随三维坐

标变化的热通量辐射补偿函数。

由于主反网面为曲面，辐射补偿的计算较为复

3.66×2
25

杂且热流准直性误差导致的影响较小，所以仅针对

背光侧肋板的平面进行修正补偿——在肋板表面

外加补偿热流。以工况 2为例，对图 12中背光侧

肋板垂直于太阳模拟器出射光的平面外加热通量

为 φ=58.9×0.52=14.725 W/m2
的补偿热流；对肋板

上与太阳模拟器出射光近似成 53°夹角的平面外加

热通量等效近似为 φ=1 687.7×cos 53°× ×0.52=

60.8 W/m2
的补偿热流（参图 13所示）；对背光侧肋

板其余平面的热流补偿通过几何关系同理进行辐

射补偿计算。
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图 11    准直性误差影响区域

Fig. 11    Area affected by uncollimation error
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图 12    背光侧肋板辐射补偿

Fig. 12    Backlight side rib radiation compensation
 
 

 

(a) 俯视图

(b) 侧视图
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图 13    辐射补偿等效计算

Fig. 13    Radiation compensation equivalent calculation
 

经过辐射补偿之后的仿真结果显示，背光侧肋

板部分区域温度的仿真结果与试验结果间偏差的

绝对值由补偿前的 8～10 ℃ 左右减小到 0～3 ℃，

再次验证了本文所建立的网状天线热仿真分析模

型的正确性。 
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5    结束语

网状天线在轨运行时受到空间热环境的影响

而产生较大的温度梯度，由此导致的天线型面变形

会直接影响天线性能，在天线研制过程中有必要通

过仿真分析和测量试验相结合的方式验证天线的

热稳定性。本文依托地面原位热变形测量试验的试

验环境与边界条件，采用有限元软件构建网状天线

热仿真分析模型进行热变形仿真分析，并且在国内

首次利用太阳模拟器进行真空低温环境下的热变

形测量试验。通过将仿真计算与试验测量的结果进

行对比，分析主反碳纤维网面与主反肋板等的温度

场和热变形的仿真与试验结果一致性，结果表明：

1）该有限元仿真模型的预示结果与基于太阳

模拟器的地面模拟热变形试验的温度场和热变形

场一致性良好；

2）天线主反背阳面的变形最为剧烈，最大可达

0.6～0.8 mm，个别极端点的形变量超过 0.8 mm，其

余大部分区域的形变量仅为 0～0.4 mm；

3）太阳模拟器的准直性误差会导致天线部分

区域存在影响较大的辐照度误差，本文在对背光侧

肋板进行辐射补偿计算后，仿真计算与试验测量结

果间的偏差至少减小了 70%。因此在仿真或者试

验时应该视情况对辐射误差进行补偿处理以获得

更加准确的结果。 
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