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摘要：与传统遥感卫星不同，新一代敏捷卫星的相机−星敏感器组合体须在主动指向隔振机构的驱动

下实现姿态机动，因此在相机和星敏感器的穿舱孔处需留有活动空间，这给热控多层隔热的制作和安装

带来挑战。文章提出相机−星敏感器组合体与卫星舱板之间热控多层叠层“围脖”式安装固定方法。整星

热试验和在轨测试结果表明，采用该方法后，整星温度满足设计要求，相机和星敏感器与平台在轨力解

耦正常，相机成像效果良好，验证了热控多层制作和安装方法正确有效。
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Method for preparation and installation of thermal control multilayer
insulation with validation for new-generation agile satellites
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Abstract: New-generation agile satellites, which differ from traditional remote sensing satellites, require an
active  pointing  and  vibration  isolation  mechanism for  the  assembly  of  their  camera  and  star  sensor  to  achieve
attitude maneuvering. This necessitates space for the assembly’s movement at the satellite cabin port, challenging
the preparation and installation of thermal control multilayer insulation (TCML). This paper introduced a ‘layered
collar’ installation and fixation method for TCML at the interface between the camera-star sensor assembly and
the  satellite  cabin  panel.  Thermal  testing  of  the  entire  satellite  and  on-orbit  verification  demonstrate  that  this
method ensures the satellite’s temperature complies with design requirements, allows normal force decoupling of
the  assembly  from  the  platform  in  orbit,  and  maintains  good  camera  imaging  quality.  The  study  confirms  the
correctness and effectiveness of the proposed TCML preparation and installation method.

Keywords: agile  satellite;  thermal  control  multilayer  insulation  (TCML);  force  decoupling;  testing
verification
 

收稿日期：2024-04-19；修回日期：2024-11-27
 
引用格式：孟晓亮, 汪亮, 杨懿静, 等. 新一代敏捷卫星热控多层制作安装方法与验证[J]. 航天器环境工程, 2024, 41(6): 774-
778
MENG  X  L,  WANG  L,  YANG  Y  J,  et  al.  Method  for  preparation  and  installation  of  thermal  control  multilayer  insulation  with
validation for new-generation agile satellites[J]. Spacecraft Environment Engineering, 2024, 41(6): 774-778

Vol. 41, No. 6 航  天  器  环  境  工  程 第 41 卷第 6 期
774 SPACECRAFT ENVIRONMENT ENGINEERING 2024 年 12 月

https://www.seejournal.cn E-mail: htqhjgc@126.com Tel: (010)68116407, 68116408, 68116544

https://doi.org/10.12126/see.2024046
https://www.seejournal.cn
mailto:htqhjgc@126.com


 

0    引言

新一代敏捷卫星要求具有“超高敏捷、超高稳

定、超高精度、智能复合控制、智能自主规划、智能

图像处理”的“三超”、“三智”功能，且可实现动中成

像和反向推扫成像
[1]
。为此，在该卫星平台与相机之

间安装了主动振动抑制隔离和精确指向系统

（VIPPS），通过姿态和轨道控制系统（AOCS）和
VIPPS两级复合控制，来实现对相机光轴的 10 (°)/s
的姿态机动、在 2 (°)/s以上角速度运动状态下的清

晰成像，以及卫星成像效率与动中成像稳定度的显

著提升
[2]
。

热控多层隔热（MLI）是一种隔热效果好、质量

小的被动热控手段
[3]
。为确保卫星在极端空间环境

下正常工作，暴露在深冷空间的卫星及设备外表面

须严密包覆热控多层，禁止舱内环境大面积与舱外

冷环境直接连通。传统遥感卫星上的光学相机与平

台是刚性连接，在安装热控多层时，相机多层与结

构板多层只需固定搭接、安装可靠即可。而新一代

敏捷卫星的相机安装座是在轨解锁，然后相机−星
敏感器组合体在主动指向隔振机构的驱动下实现

姿态机动，因此相机镜筒和星敏感器镜筒的多层无

法与整星舱板处多层正常搭接
[4]
。另外，由于主动

指向隔振机构作用力矩较小，其主动隔振和精准指

向效果会受到来自相机和平台间干扰力矩的影响，

所以相机解锁后平台设备与相机的连接电缆、星表

多层与相机−星敏感器组合体多层之间均应留有足

够的活动余量和间隙以满足相机运动的要求，避免

出现相机与平台之间存在较大额外力矩甚至卡滞
[5]
。

但对于热控多层在大型部件间隙活动处的搭接间

隙余量、搭接方式及自身的干扰力矩，暂无可参考

先例。因此如何平衡各部件多层紧密搭接的热控要

求与部件之间干扰力矩最小的系统设计要求，是新

一代敏捷卫星热控多层实施过程的重点和难点。

针对新一代敏捷卫星的构型和功能实现需求，

本文提出叠层“围脖”式热控多层制作及安装方案，

以在满足整星热控要求的同时实现“三超”功能指

标设计要求。 

1    敏捷卫星构型

新一代敏捷卫星本体为六面体，由平台舱和载

荷舱构成，3个太阳电池阵分别安装在卫星的三面

外侧板上
[6]
。平台舱中心的碳纤维承力筒是卫星主

承力结构。载荷舱安装有主动指向隔振机构、1台
双口径高分辨率相机、3台星敏感器（下简称“星

敏”）、姿控系统及其他载荷设备，其中：相机与星敏

是一体化设计，3台星敏安装于相机主体延长支架

上，相机−星敏组合体安装于主动指向隔振机构上；

相机主体镜筒和星敏感器镜筒均突出星体外部。相

机、星敏在卫星平台的安装位置如图 1所示。
  

相机穿舱口 相机镜筒

星敏感器
穿舱口

顶板多层

星敏感器镜筒

 
图 1    相机和星敏在载荷舱的安装位置示意

Fig. 1    Installation  position  schematic  of  the  assembly  of
camera and star sensor in the payload cabin 

2    敏捷卫星外表面热控多层制作和安装
 

2.1    热控多层隔热材料及制作安装基本流程

根据热控设计要求，新一代敏捷卫星所采用的

热控多层隔热组件与传统光学遥感卫星的一致，星

外表面均采用 15单元多层隔热组件，舱内采用

10单元多层隔热组件，搭接部分用棉线缝制
[7]
。多

层面膜材料根据受太阳照射情况来选择：受太阳直

照的舱外表面选用低吸收/发射比的材料，如 F46
镀银二次表面镜；不受太阳照射的舱外表面可以选

择 ITO单面镀铝聚酰亚胺二次表面镜等材料。

热控多层的制作安装应满足热控设计要求，安

装可靠、搭接完好、不漏热。其基本流程如下：

1）按照设计图纸或测量实物来确定多层外形

尺寸并绘制出图纸，裁剪和缝制多层，并在与星体

相对应连接固定处缝制尼龙搭扣；

2）按照设计要求在热控多层组件外表面包覆

面膜，并采用双面压敏胶和硅橡胶进行有效粘贴；

3）将缝制好的热控多层尼龙搭扣与卫星结构

板相对应尼龙搭扣对粘，并在多层内表面间隔加贴

双面压敏胶和硅橡胶固定，以保证粘贴的可靠性；

4）多块卫星结构板的多层搭接处采用相互覆

盖搭接方式，并用与多层面膜一致的胶带进行间隔

粘贴。 
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2.2    新一代敏捷卫星热控多层制作和安装方法

考虑到卫星在发射时受气压变化影响，星内空

气排出而带来的热控多层形变，以及新一代敏捷卫

星的相机−星敏感器组合体在轨运动的特点，热控

多层在制作安装时需要采用特殊安装工艺，且要求

尺寸精准、粘贴固定牢靠，以免卫星入轨后因热控

多层掉落而遮挡相机或星敏视场。为此，本文提出

叠层“围脖”式热控多层安装方法。 

2.2.1    相机穿舱部位热控多层的制作和安装

敏捷卫星主载荷双口径相机的 2个镜筒通过

载荷舱顶板穿舱孔伸出星本体（见图 1）。经测量，

单个镜筒外径为 800 mm，穿舱孔直径 900 mm。镜
筒与穿舱孔之间有宽为 100 mm的圆环间隙。对于

此类圆环间隙，传统的热控处理方式是：舱板多层

与相机主体多层直接搭接固定，圆环处单独取样、

裁剪制作小块多层并搭接。而新一代敏捷卫星的相

机−星敏组合体在轨解锁后处于相对活动状态，无

法采用传统搭接固定方式。为此，本文提出采用叠

层“围脖”式一体化耦合设计，旨在减小单独制作小

块圆环多层带来的固定不可靠性，避免小块多层脱

落而造成遮挡相机视场的风险。

该“围脖”式热控多层采用 15单元多层隔热材

料，其平面形状如图 2所示。
 
 

顶板多层

缝合线

结构板包络

相机镜头包络
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图 2    相机穿舱部位热控多层平面示意

Fig. 2    Plane schematic of TCML near the camera

制作过程如下：

1）首先确定多层尺寸。依据主动隔振机构活动

范围要求，相机镜筒在顶板开孔处需有 (10±5) mm
侧摆空间。按照卫星顶板外形尺寸 1∶1取样，减去

相机活动范围尺寸后，相机穿舱部位的圆环间隙宽

度为 (90±5) mm。
2）为满足热控设计多层搭接要求，多层需在顶

板相机开孔外沿处上翻，上翻宽度为 120 mm；在上

翻的顶边每隔 100 mm剪切出“花瓣”，并对花瓣做

封边处理。

3）然后将上翻的“花瓣”搭接缝合成环形“围

脖”，再缝制固定多层的尼龙搭扣，包覆 F46镀银二

次表面镜多层面膜，安装好多层接地线。经测量接

地阻值＜10 Ω，符合要求。

载荷舱顶板上安装热控多层时，多层内表面尼

龙搭扣与舱板尼龙搭扣粘接，尼龙搭扣间隔处粘贴

双面压敏胶带和硅橡胶固定。多层边缘与侧板正常

搭接和粘贴固定。由于主相机镜筒多层搭接处需留

出相机活动空间，无法按传统搭接方式处理，故将

提前做好的多层翻边“花瓣”上翻与主相机镜筒平

行并粘贴固定形成叠层环形“围脖”。叠层“围脖”

上翻属顶板热控多层的延伸，可有效避免舱内热量

外溢失衡，同时也可避免太阳光通过缝隙直射进舱

内而带来的局部温度过高风险。

安装后测量相机镜筒的侧摆活动空间满足

(10±5) mm的指标要求，确保相机在运动范围内无

钩挂。为了确保“花瓣”连接的可靠性，用针线将粘

贴好的“花瓣”相互缝制一圈，并对缝线处涂抹硅橡

胶固定。相机与舱板搭接处多层安装如图 3所示。
 
 

活动范围
相机主体多层

相机叠层“围脖”

顶板多层

 
图 3    相机多层与舱板多层搭接安装照片

Fig. 3    TCMLs’  installation  at  the  interface  between  the
camera and the cabin panel 

2.2.2    星敏热控多层的制作和安装

如图 1所示，新一代敏捷卫星的 3台星敏镜筒

分别从载荷舱 3块侧板穿舱孔伸出舱外，穿舱孔为

400 mm×300 mm的方形开孔。此处热控实施与主

载荷相机镜筒一致，也是采用叠层“围脖”的安装方

式，热控多层制作安装时也需预留星敏感器的活动

间隙。

星敏感器穿舱孔处多层采用叠层矩形“围脖”

分体式设计，即热控多层分为星敏本体多层、星敏

与舱板搭接处上半部分多层，以及星敏与舱板搭接

处下半部分多层 3部分；多层材料均为 15单元。

各部分多层的制作过程如下：

1）按照热控设计要求测量星敏本体实际尺寸
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作为其本体多层尺寸并制作和安装。

2）星敏与舱板搭接处上半部分多层为圆弧形，

其半径为星敏本体半径加侧摆空间 (10±5) mm，在
此基础上加宽 40 mm与舱板搭接；测量多层实际尺

寸并缝制尼龙搭扣、包覆 ITO单面镀铝聚酰亚胺面

膜、安装好多层接地线并测量接地阻值。

3）星敏与舱板搭接处下半部分多层取样时，由

于星敏区域没有特定的热控多层固定处，故借用附

近可以固定的位置，即邻近舱口设备外壳棱角处、

电缆绑扎支架处和载荷舱底板舱口处多层的尼龙

搭扣粘贴。根据选好的固定位置测量热控多层尺寸

并裁剪，再缝制尼龙搭扣、包覆 ITO单面镀铝聚酰

亚胺面膜、安装多层接地线并测量接地阻值。

在星敏本体热控多层已安装到位的前提下，先

安装下半部分多层：为避开星敏视场，将搭接部分

内嵌入载荷舱内部，利用尼龙搭扣进行粘贴，舱板

上电缆绑扎支架借力绑扎固定；多层的侧面、下端

与舱板搭接，使用压敏胶带及硅橡胶粘贴，上部靠

近星敏本体处留出 (10±5) mm活动间隙。最后采用

外突的安装方式安装上半部分多层：侧边、上边与

卫星舱板多层进行搭接粘贴，并用针线缝制成一

体；热控多层突出星外，并且与星敏本体多层有

(10±5) mm的间隙，以保证星敏在主动隔振机构作

用下的活动空间。上半部分多层与下半部分多层安

装到位后，这两部分多层也进行相互搭接，保证星

敏附近多层安装可靠。星敏多层与舱外搭接处多层

的安装效果如图 4所示。
 
 

(a)  星敏 A 舱板与多层搭接     (b)  星敏 B 舱板与多层搭接

侧板多层

活动空间

叠层矩形多层

星敏本体多层

 
图 4    星敏感器与舱板的多层搭接安装照片

Fig. 4    TCMLs’  installation  at  the  interface  between  the  star
sensor and the cabin panel

星敏处叠层“围脖”的安装方式，既能对设备保

温隔热，也可满足星敏随主动指向隔振机构工作时

的运动空间要求，避免了因固定安装而对其相机运

动产生额外干扰力，同时为卫星发射上升段星内空

气排出留出通道。 

2.2.3    小结

相机−星敏感器组合体穿舱口叠层“围脖”式的

热控多层搭接方法有以下要点：

1）运动部件及舱板热控多层尽可能采用一体

化方式制作；

2）按照设计要求计算主载荷运动间隙的尺寸，

并保证间隙内无干涉、无连接；

3）采用叠层“围脖”式搭接方法可满足热控设

计防漏热、防直射光进入舱内要求；

4）叠层“围脖”的高度以 100～120 mm为宜，

这样既满足热控设计要求，又可保证运动部件在穿

舱口处不因尺寸过小而产生干扰力矩，使主动指向

隔振机构能够正常工作；

5）叠层“围脖”外形可根据设备形状来确定，并

对翻边“花瓣”连接点进行缝制，保证连接可靠。 

3    效果分析与验证

为验证新一代敏捷卫星相机和星敏穿舱部位

的热控效果，进行了热试验和在轨测试。因相机及

星敏穿舱口多层搭接状态对顶板设备 1、载荷舱顶

板和星敏法兰影响最大，所以在这三处布置测点。

相机穿舱口附近布置 4个测点，分别在距离顶板穿

舱口最近的设备上（顶板设备 1），以及载荷舱顶

板+x、-x 和+y 向靠近穿舱口位置（编号分别为测点

1、2和 3）；3个星敏法兰每个法兰上布置 2个测

点，共 6个测点。评价热控多层是否满足热控设计

要求的标准是：

1）若载荷舱顶板多层与相机多层之间的叠层

环形“围脖”多层搭接不好，则顶板设备 1温度比设

计指标低 5～8 ℃，载荷舱顶板温度比设计指标低

10～20 ℃；

2）若星敏感器多层与舱板多层之间的叠层矩

形“围脖”多层搭接不好，则星敏法兰温度比设计指

标低 5～10 ℃。
热试验及在轨验证结果如表 1和表 2所示，可

看出：载荷舱顶板及顶板设备 1和 3台星敏感器的

热试验和在轨测试结果与设计指标相差不大，但顶

板及顶板设备 1的温度水平比设计指标高，3 台
星敏感器的在轨温度比设计指标略低，但均在指标

要求范围内。结果表明，采用叠层“围脖”一体化耦

合方法制作安装的相机和星敏热控多层的搭接效

果良好，搭接漏热对星内环境及设备影响较小，温
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度控制均满足热控指标要求。以上可为热分析模型

的修正提供参考。
 
 

表 1    载荷舱顶板及设备温度对照表

Table 1    Temperature  comparison  of  payload  cabin  roof  and
equipment

 

项目 测点编号
对日巡航 对日对地

Tmin/℃ Tmax/℃ Tmin/℃ Tmax/℃
热设计
指标

顶板设备1 1.08 1.35 7.31 7.65
载荷舱顶板 -8.76 4.07 -1.42 12.08

热试验

顶板设备1 1.16 — 8.35 —
顶板测点1 3.18 — 11.54 —
顶板测点2 -7.73 — -0.56 —
顶板测点3 2.02 — 10.76 —

在轨
测试

2022年入轨初期 2023上半年

顶板设备1 5.27 7.49 5.04 9.51
顶板测点1 9.11 11.07 -4.91 -2.79
顶板测点2 -4.79 -3.45 6.42 9.75
顶板测点3 6.71 9.76 12.82 15.57

 
 

表 2    星敏感器温度对照表

Table 2    Temperature comparison of the star sensor
 

项目 测点编号
对日巡航 对日对地

Tmin/℃ Tmax/℃ Tmin/℃ Tmax/℃

热设计
指标

星敏1法兰 20.1 20.3 20.1 20.3
星敏2法兰 20.1 20.3 20.1 20.3
星敏3法兰 20.1 20.3 20.1 20.3

热试验

星敏1法兰1 20.18 — 20.18 —
星敏1法兰2 20.07 — 20.07 —
星敏2法兰1 20.18 — 20.18 —
星敏2法兰2 20.63 — 20.63 —
星敏3法兰1 20.18 — 20.18 —
星敏3法兰2 20.74 — 20.74 —

在轨
测试

在轨验证结果 2022年入轨初期 2023上半年

星敏1法兰1 19.93 20.12 19.81 20.25
星敏1法兰2 19.72 20.00 18.92 20.14
星敏2法兰1 19.92 20.13 19.81 20.25
星敏2法兰2 20.31 20.58 20.25 20.70
星敏3法兰1 19.67 20.12 19.58 20.25
星敏3法兰2 19.98 20.55 17.74 21.85

 

4    结束语

新一代敏捷卫星发射入轨相机解锁器解锁后，

主动指向隔振机构在轨工作正常，相机动中成像稳

定度满足要求，在轨成像效果良好，说明主载荷相

机−星敏感器组合体与平台电缆、热控多层解耦正

常，干扰力矩较小；卫星整体温度水平和顶板、星敏

等关键部位温度正常，表明相机和星敏活动部件穿

舱口处采用叠层“围脖”式热控多层的制作和安装

方法有效，对后续搭载有主动指向隔振机构的敏捷

卫星活动部件的热控实施提供了有效的技术方案。 
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