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摘 要: 近年来，各航天大国对空间轨道资源的挖掘与应用不断拓展。超低轨道、椭圆轨道、坟墓轨道、拉格朗

日点等，因其在快速重访、定点观测、空间攻防、科学探索等方面的优势，逐步纳入各国防灾减灾、战事快响、导弹预

警、空间突防和太阳观测等应用领域。随着卫星在轨经历的空间环境变得更加复杂，空间环境效应引发的卫星故

障和异常情况日益突出。本文围绕目前国内外关注的五类典型轨道，对其主要环境特征、环境效应、地面模拟试验

方法等进行了分析与讨论；梳理了各轨道关键敏感环境因素及典型环境效应，重点探讨了典型轨道下原子氧剥蚀、

深层充放电、总剂量、单粒子等效应对卫星的影响；总结了相关地面模拟试验设备能力、试验方法适用性，并对后续

发展提出建议。
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Abstract: In recent years，the exploration and application of space orbit resources by various aerospace powers
have been continuously strengthened. Unconventional orbits such as ultra-low orbits，elliptical orbits，grave orbits，and
orbits on Lagrangian points have been gradually incorporated into the application satellites for disaster prevention and
mitigation，warfare quick response，missile early warning，space penetration，and solar observation due to their
advantages on rapid revisit，fixed-point observation，space attack defense，scientific exploration，etc. However，those
satellites will experience more complex space environment，and failures and anomalies caused by space environment
effect will become increasingly prominent. In this paper，the main environment characters，environment effects，and
ground simulation test methods are analyzed and discussed on the five typical orbits，which have been concerned at
home and abroad recently. The effects of atomic oxygen erosion，deep charging and discharging，total dose，and single-
particle upset are investigated. The existing ground simulation test equipment capacity and the applicability of testing
methods are discussed. Eventually，some suggestions on simulation test methods and evaluation and protection
measures for special space environments are put forward for further satellite development.

Key words: typical orbit；special environment；effect analysis；simulation test；protection measure

0 引言
空间轨道决定了卫星载荷功能实现、探测几何

位置、寿命设计基线、运载发射成本等。现阶段各

国通信导航、气象资源、军事侦察等卫星主要运行
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在低地球轨道（Low Earth Orbit，LEO）、太阳同步轨

道（Sun Synchronous Orbit，SSO）、地 球 同 步 轨 道

（Geosynchronous Earth Orbit，GEO）、中地球轨道

（Middle Earth Orbit，MEO）等，基本实现了卫星系

列化运行，支撑国民经济、人民生活、军事战略等应

用需求，能力也不断发展提升。

随着卫星定点观测、快速重访、星链通信、空间

攻防、科学探索等方面应用需求的日益多样化，卫

星应用向多轨道组网体系化、侦察对抗战术化发

展，各航天大国对空间轨道资源的挖掘与拓展不断

加强。超低轨道、椭圆轨道、7 000~8 500 km中轨

道、坟墓轨道、拉格朗日点轨道等，具有特别的位置

优势，逐渐成为各国关注的重点。目前空间主要轨

道分布情况如图 1所示。

1996年，美国国家航空航天局（NASA）统计了

由空间环境因素导致的卫星在轨故障，如图 2所

示［1］，分析了 113颗卫星出现异常和失效的案例，结

果表明空间粒子辐射、等离子体、空间碎片等空间

特殊环境是导致卫星故障的重要因素。2001年，美

国宇航公司统计了由空间环境效应造成的 298颗卫

星在轨故障原因，如图 3所示［2］，可以看出，空间特

殊环境带来的单粒子效应、充放电效应等造成的卫

星故障已超过环境诱发故障总数的 75%。经过数

十年的发展，人类对空间特殊环境效应的认知不断

深入，通过采取各种防护措施，空间环境因素引发

的型号在轨故障数量逐年下降，已逐渐形成较为成

熟的空间环境地面模拟试验方法，建立了相对完整

的设备体系，完善了相关标准与规范，基本满足了

型号研制的需求。

随着卫星运行轨道多元化发展，超低轨道、椭

圆轨道、7 000~8 500 km中轨道等应用的开启，由

空间环境引发的在轨故障与异常又重新成为各国

的研究热点。2003和 2004年，我国分别发射了与欧

洲航天局合作的探测一号（TC-1）和探测二号（TC-

2）椭圆轨道试验卫星，发射后 2颗卫星均出现磁强

计（Fluxgate Magnetometer，FGM）复位以及远程终

端（Remote Terminal，RT）中断，经初步分析认为是

图 1 空间主要轨道分布示意图

Fig.1 Distribution diagram of major orbits in space

图 2 空间环境因素引发的卫星在轨故障原因统计［1］

Fig.2 In-orbit fault statistics of spacecrafts caused by

space environment factors［1］

图 3 空间环境效应造成的卫星在轨异常原因分布统计［2］

Fig.3 Statistics of spacecraft in-orbit anomalies caused by

space environment effects［2］
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椭圆轨道环境诱发充放电效应造成的卫星器件异

常［3］。 2013年，欧洲卫星公司（SES）发射了位于

8 062 km中轨道的 O3b（other 3 billion）星座［4-5］，首

批发射的 4颗卫星入轨后有 2颗出现了供电分系

统、频率发生器单元等故障。目前，对这些轨道环

境因素及其与卫星作用机理和规律的认识还不够

系统与深入。本文针对 5类典型轨道开展了主要特

征环境效应及对在轨卫星影响分析，并对后续发展

提出了建议。

1 超低轨道环境因素分析及对卫星的

影响

1.1 主要环境特征

超低轨道高度约为 120~300 km，具有快速响

应、多星组网、低发射成本和高观测精度等特点，在

高分辨率对地遥感观测方面优势巨大，主要用于监

测地区冲突、地震洪水等突发性事件或自然灾害［6］。

苏联从 20世纪 70年代即开始研制部署超低轨道卫

星，但是早期的超低轨道卫星寿命普遍较短，只能

进行短期对地观测、空间科学任务，因此，轨道应用

发展缓慢。研究发现，高通量原子氧以及中性大气

是导致早期超低轨卫星寿命短暂的主要原因［7-9］。

近年来，随着军事快响、组网侦察的需要，各国开始

重新重视超低轨道的利用。为保证该轨道卫星的

高可靠服役和寿命，美国地球观测者公司（EOI）借

助其早期的超低轨试验卫星验证了原子氧防护、超

低轨保持等技术，于 2020年正式启动了超低地球轨

道卫星星座计划。2017年日本宇宙航空开发机构

（JAXA）开展了为期 2年的超低轨卫星试验，获取了

超低轨原子氧密度、大气密度等在轨数据［10-11］，并研

究了 13种材料的原子氧剥蚀效应。我国也已经启

动了超低轨道卫星的论证与研制。

本文利用 NASA的 NRLMSISE-00模型，分别

对 100~500 km空间高度范围内原子氧通量、中性

大气密度分布进行仿真计算，如图 4和图 5所示。

由图可见，随着轨道高度的降低，原子氧通量和中

性大气组分密度呈上升趋势。200 km高度原子氧

通量约为 2.75×1015 atoms/（cm2·s），与 400 km高度

（国际空间站轨道）相比高 2个数量级；200 km高度

N2、O2等成分密度约为 108~1010 cm−3，较 400 km高

度（国际空间站轨道）高 3~4个数量级。

1.2 环境效应及影响分析

原子氧剥蚀效应：当卫星在轨运行时，其表面

与空间原子氧高速碰撞，造成星表材料出现剥蚀、

开裂甚至脱落等问题，引起热控涂层、太阳能电池

阵 绝 缘 材 料 、光 学 载 荷 镜 头 等 的 性 能 退 化 或

失效［12-13］。

本文针对星表常用的聚酰亚胺（Kapton）薄膜

进行了原子氧侵蚀地面模拟试验，结果如图 6所示。

由图可见，质量损失随着原子氧累积通量的升高而

增加，并且接近线性关系。由于 200 km轨道高度原

子氧累积通量比 400 km高 2个数量级（如图 4所

示），因此，200 km高度的 Kapton薄膜质量损失将远

高于 400 km轨道高度。400 km轨道高度（国际空

图 4 100~500 km 空间原子氧通量与高度关系

Fig.4 Relationship of atomic oxygen flux and altitude in

space within the range from 100 km to 500 km

图 5 100~500 km 不同大气组分密度与高度关系

Fig.5 Relationship of atmosphere density and altitude in

space within the range from 100 km to 500 km
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间站轨道）太阳能电池表面绝缘材料聚酰亚胺的在

轨原子氧侵蚀情况如图 7所示［14］。可以预见，超低

轨卫星在轨的原子氧剥蚀效应将更为严重，是首要

破坏因素。

大气摄动与衰减效应：大气造成的卫星轨道摄

动与衰减同样是超低轨道卫星面临的环境效应之

一［15-16］。200 km超低轨道卫星的轨道高度受大气影

响而产生的衰减情况如图 8所示。若不进行轨道维

持，在半个轨道周期内大气阻力可使轨道衰减约

1.2 km。在设计寿命为 50 d的情况下，为维持轨道

位置，需要额外燃料约 173 kg，表明轨道摄动与衰减

效应对卫星携带燃料影响很大［17］。

1.3 地面环境模拟试验

目前，美国、加拿大等主要采用激光诱发原子

氧源模拟装置进行原子氧试验，原子氧纯度最高可

达 99%以上。与国外相比，我国在高品质原子氧源

研制方面还存在差距，原子氧设备主要采用微波电

离原子氧源模拟装置 ，原子氧纯度一般在 95%
左右。

现有原子氧试验标准（ASTM E2089—00、QJ
20285—2014）规定的地面模拟原子氧试验加速倍

数在 1 000倍左右。而超低轨道原子氧通量较 LEO
轨道约高 2个数量级，地面模拟试验加速倍数需要

达到 10万倍左右，目前高加速试验因子下原子氧侵

蚀机理尚不清晰，等效加速试验方法有待研究和

建立。

2 椭圆轨道环境因素分析及对卫星的

影响

2.1 主要环境特征

椭圆轨道一般远地点高至 36 000 km、近地点低

至 400 km，具有监视范围广、探测视场大、跟踪持续

性强等优势，已成为军事侦察卫星重点部署轨道。

椭圆轨道卫星在运行过程中频繁穿越地球辐射带

（如图 9所示），卫星经历的辐射带粒子环境呈现周

期性变化。1960年，苏联发射了闪电型通信卫星，

其轨道倾角达到 63.4°，开启了椭圆轨道的开发应

用，然而早期卫星设计寿命仅 1~2 a［18］。1990年，美

图 6 卫星常用 Kapton薄膜原子氧侵蚀质损曲线

Fig.6 Atomic oxygen erosion mass loss curve of the

typical Kapton film commonly used on satellites

图 7 空间站太阳能电池阵表面聚酰亚胺原子氧侵蚀

情况［14］

Fig.7 Atomic-oxygen erosion of the Kapton blanket cover

on the photovoltaic arrays surface of International

Space Station［14］

图 8 200 km 轨道卫星高度受大气影响的衰减情况［17］

Fig.8 Orbit attenuation of satellite affected by

atmosphere at the altitude of 200 km［17］
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国专门发射了一颗名为“释放与辐射综合效应”的

试验卫星（Combined Release and Radiation Effects
Satellite，CRRES），通过搭载的电子谱仪（Medium
Electron Sensor A，MEA）、内部放电测试仪器（In⁃
ternal Discharge Monitor，IDM）探测了轨道电子环

境并对内部充放电进行测量，验证了空间电子辐射

环境引起的内部充放电效应，为其椭圆轨道导弹预

警体系的部署提供了支撑。随着我国对椭圆轨道

应用研究的深入，在其环境效应方面也取得了一些

研究成果［19-20］。

本文利用 ESA的 FLUMIC模型［21］及 NASA的

AP8模型［22-23］，分别仿真分析了椭圆轨道卫星在一

个轨道周期（12 h）内运行时的电子及质子积分通

量，计算结果如图 10和图 11所示。可以看出，椭圆

轨道卫星在 1个轨道周期（12 h）内 2次穿越内、外辐

射带区域。椭圆轨道卫星经过外辐射带中心区域

时，能量大于 0.2 MeV的高能电子积分通量达到峰

值 3.23×107 cm−2·s−1·sr−1，比 GEO轨道高 10倍左

右，平均电子通量也达到 GEO轨道的 1.2倍；当其

经过内辐射带中心区域时，能量大于 20 MeV的高

能质子积分通量达到峰值 5.40×103 cm−2·s−1，平均

质子通量与 800 km高度 SSO轨道接近。由此可

见，卫星在椭圆轨道运行时反复穿越内外辐射带，

经历的是一个典型的动态交变辐射环境，高的瞬时

电子通量和高的瞬时质子通量交替变化，造成椭圆

轨道与其他轨道不同的环境效应。

2.2 环境效应及影响分析

深层充放电效应：通常认为空间高能电子穿透

卫星表层，在卫星的 PCB介质板、接插件绝缘体等

介质材料内部沉积并建立电场，当电场增大并超过

介质材料的击穿阈值时，将会诱发静电放电（Elec⁃
trostatic Discharge，ESD），对卫星内部电子产品产

生影响［24-25］。

本文以卫星常用聚四氟乙烯（Poly Tetra Fluo⁃
roethylene，PTFE）介质材料为研究对象，采用交

图 9 卫星椭圆轨道穿越地球辐射带示意图

Fig.9 Schematic diagram of elliptical orbital satellite

passing through the earth radiation belt

图 10 椭圆轨道及 GEO轨道 1周期内电子积分通量（E＞

0.2 MeV）与时间关系图

Fig.10 Electron integrated flux（E>0.2 MeV）of elliptical

orbit and GEO during 1 period

图 11 椭圆轨道及 SSO 轨道 1 周期内质子积分通量（E＞

20 MeV）与时间关系图

Fig.11 Proton integrated flux （E>20 MeV） of elliptical

orbit and SSO during 1 period
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替、恒定的电子束流密度分别进行辐照放电试验。

以 6×107 cm−2·s−1束流密度辐照 2 h和关闭束流后

静置 4 h交替的形式模拟动态电子辐照环境；以 2×
107 cm−2·s−1束流密度连续辐照模拟恒定电子辐照

环境，该束流密度为交替辐照的平均电子束流密

度。试验结果分别如图 12和图 13所示。

由图 12可见，交替电子束流辐照条件下，介质表

面电位随循环次数增加交替升高，到第 3个循环周期

时，在 13.9 h出现了放电脉冲。由图 13可见，恒定电

子束流辐照条件下，介质表面电位持续上升，当辐照

进行到 21.1 h出现放电脉冲。图中表明：在平均通量

相同的情况下介质在交替电子辐照环境下相对于恒

定环境更易产生充放电，这可能是由于聚四氟乙烯在

第一次短时高电子束流密度辐照下，介质被充电造成

表面电位升高，介质的化学结构、微观结构发生了变

化；随后的第 2次短时高电子束流密度辐照，充电进

一步加剧了这些变化，介质表面电位仍呈现升高趋

势；直到第 3次短时高电子束流辐照，介质的化学键

产生断裂，出现开裂等损伤缺陷，表面电位持续升高

到一定程度时产生放电。然而，在平均束流密度恒定

辐照环境下，介质的化学结构、微观结构变化是逐渐

累积递增的，当表面电位升高至放电阈值时产生放

电。由于椭圆轨道环境下介质的深层充放电的影响

因素非常复杂，对介质材料的深层充放电评估难度较

大，需要深入研究该轨道交替电子辐照环境下充放电

机理与试验方法。

2.3 地面环境模拟试验

目前，深层充放电试验设备主要采用能量范围

0.5~2.0 MeV的高能电子束装置作为模拟源［26］。现

有的深层充放电试验标准（NASA-HDBK-4002A、

QJ 20703—2018）均采用平均束流密度模拟空间电

子辐照的方式，由于椭圆轨道卫星运行时反复穿越

内外辐射带，经历高的瞬时电子通量和高的瞬时质

子通量交替变化，沿用现有的试验标准不能充分考

核该轨道下电子产品等的可靠性及寿命。目前对于

星上带有孔洞、尖角等异型结构的深层充放电效应

主 要 采 用 仿 真 分 析 的 手 段 进 行 考 核 ，相 应 的

NASCAP-2K、DICTAT等国外软件处于禁运状态。

近年来，我国自主开发的相关软件、模型与国外相比

存在一定的差距，还需要进一步深化和在轨验证。

3 7 000~8 500 km中轨道环境因素分

析及对卫星的影响

3.1 主要环境特征

中轨道高度通常为 2 000~20 000 km，其中，

7 000~8 500 km轨道区域具有覆盖范围广、通信延

时较低等优势，已成为各航天大国竞相争夺的轨道

区域。典型的卫星星座有欧洲的 O3b，其运行轨道

位于 8 062 km，目前已形成 4组 16颗卫星。由于早

期卫星故障频发，第二代 O3b卫星采取了专门的辐

射防护措施，保证服务能力。我国 7 000~8 500 km
中轨道应用刚刚起步，该区域位于地球内辐射带边

缘，恶劣的质子辐射环境是最显著的环境特征，成

为威胁在轨卫星安全的重要因素。

图 12 聚四氟乙烯在交替电子束流密度下充放电情况

Fig.12 Charging and discharging of PTFE under dynamic

beam current

图 13 聚四氟乙烯在恒定电子束流密度下介质充放电情况

（束流密度 2×107 cm−−2·s−−1）

Fig.13 Charging and discharging of PTFE under constant

beam current（2×107 cm−−2·s−−1）
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本 文 利 用 NASA 的 AP8 和 AE8 模 型 ，选 取

8 062 km（0°倾角）中轨道参数，计算了该轨道下的

质子和电子积分通量，并与 GEO、LEO、SSO轨道

进行对比，如图 14和图 15所示。

由图 14和图 15可见，8 062 km中轨道质子积分

通量在目前常用轨道中最高，且电子积分通量也相

对较高。其中，能量 0.1~50.0 MeV质子积分通量

达到 5.66×107 cm−2·s−1，高于其他轨道 1~4个数量

级，通常认为是 8 062 km中轨道总剂量效应显著的

主要原因；能量大于 50 MeV质子积分通量与 SSO
相近，被认为是 8 062 km中轨道单粒子效应与 SSO
相当的主要原因。

3.2 环境效应及影响分析

总剂量效应：空间高能质子、电子入射到电子

元器件内部，与器件材料的原子核外电子发生电离

作用产生额外的电荷，这些电荷的堆积，会引起较

为严重的总剂量效应，造成材料加速退化、器件性

能衰退等问题，如热控涂层开裂变色、MOS器件阈

电压漂移、光电器件背景噪声增加等。带电粒子特

别是高能质子入射材料与器件后，除通过电离作用

产生总剂量效应外，还会通过非弹性碰撞的方式产

生位移损伤，将对卫星太阳电池、CCD器件、光纤器

件等产生不利影响，造成太阳电池断路电流和开路

电压下降、CCD暗电流增大等故障［27］。

本文利用 NASA的 SHIELDOSE-2模型计算

了不同等效铝屏蔽厚度下 8 062 km中轨道在轨 1 a
质子沉积剂量，并与 SSO轨道下的相关数据进行对

比，如图 16所示。

由图 16可知，3 mm等效铝屏蔽条件下，8 062 km
中轨道质子年沉积剂量为 81.1 krad，远高于 SSO轨

道 0.69 krad质子年沉积剂量。以电子器件抗辐射

指 标 50 krad、设 计 寿 命 8 a 为 例 ，SSO 轨 道 采 用

3 mm厚度等效铝屏蔽防护可满足抗辐射指标，而

8 062 km中轨道则需采用 8 mm以上厚度的等效铝

才满足抗辐射指标。以 SAST3000平台为例，屏蔽

厚度从 3 mm增加至 8 mm会造成卫星整体增重约

5%（防护面积按 10 m2计算）。因此，采用常规等效

铝屏蔽的方法 ，将会给卫星带来较大附加质量

问题。

为此，俄罗斯航天系统公司（RKS）已经开发了组

图 14 4类轨道质子积分通量对比

Fig.14 Comparison of proton integrated flux of four orbits

图 15 4类轨道电子积分通量对比

Fig.15 Comparison of electron integrated flux of four

orbits

图 16 不同屏蔽厚度下的 8 062 km 与 SSO 轨道质子年沉积

剂量对比

Fig.16 Comparison of annual deposition dose on the

medium earth orbit with the altitude of 8 062 km

with SSO under different shielding thickness
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合屏蔽辐射防护涂层，防护效果是铝的 2.0~2.5倍［28］。

上海卫星装备研究所基于带电粒子在纳米复合材料

界面处极化和激发的感应电场对入射粒子能量损失

增强作用原理，研究开发了针对中轨道质子环境的复

合辐射防护薄膜，主要屏蔽指标与俄罗斯组合屏蔽辐

射防护涂层相当，防护膜的主要性能参数见表 1。

单粒子效应：高能质子和重离子是诱发单粒子

效应的主要因素，当空间高能粒子击中半导体器件

的敏感节点，粒子导致的电离会在器件里形成一个

电流脉冲，接着可能导致逻辑软错误，发生单粒子

翻转或烧毁等。

本文以卫星上常用的 Xilinx公司 Virtex II系列

100万门 FPGA 为对象，利用 ESA 开发的 SPEN⁃
VIS［29］软件进行单粒子翻转率计算，获得该器件在

8 062 km中轨道的单粒子翻转率为8.27×10−7次/（bit·s），
而在 SSO的翻转率为 5.90×10−7 次/（bit·s）。仿真

结果表明，8 062 km轨道单粒子翻转概率与 SSO轨

道相当，因此，8 062 km中轨道器件抗单粒子效应指

标设计时通常参考 SSO轨道。

3.3 地面环境模拟试验

通常认为 LEO、GEO、SSO等轨道总剂量效应

主要是以电离损伤为主（位移损伤较弱）［30］，目前材

料器件总剂量效应地面模拟试验主要采用 60Co γ射
线作为模拟源，主要是基于 γ射线对材料器件的电

离损伤原理。但在 7 000~8 500 km轨道，材料器件

总剂量效应主要由高通量质子引起，除了电离损伤

外，位移损伤也不容忽视，沿用现有的试验标准

（MIL-STD-883、QJ 10004—2008）不能充分考核该

轨道下的电子产品等的可靠性及寿命，模拟电离损

伤、位移损伤协同作用的地面试验设备与评估方法

已成为国内外研究热点。

单粒子效应模拟试验设备主要采用重离子加速

器作为辐照源，由重离子引起的单粒子效应的模拟

试验方法相对成熟，已形成相应标准（GJB 7242—
2011、QJ 10005—2008）。但在 7 000~8 500 km 轨

道，由质子引起的单粒子效应也逐渐引起关注，模拟

试验方法还不成熟，相关试验标准正在制定中。

4 坟墓轨道环境因素分析及对卫星的

影响

4.1 主要环境特征

坟墓轨道处于较 GEO高 300 km左右的位置。

坟墓轨道最初的应用主要是针对寿命末期的高轨卫

星，利用剩余燃料将卫星推送至 GEO轨道 300 km
以上，以减少轨道资源占用和降低空间垃圾的不利

影响。近年来，随着在轨维护技术的发展，美国诺

格公司在 2020年 2月 26日成功“复活”了“国际通信

卫星 901”［31］，把它从坟墓轨道带回了静止轨道。因

此，坟墓轨道不仅可用于存放退役卫星，在隐蔽军

用卫星方面也显示出巨大潜力。这既是空间在轨

维护技术的进步，也为空间攻防卫星技术的发展提

供了新的轨道选择。坟墓轨道的轨道参数与 GEO
接近，因此，两者环境十分接近，该轨道粒子辐射环

境与GEO轨道基本相同。

4.2 环境效应及影响分析

由于坟墓轨道环境与GEO类似，故产生的效应

程度也相同，主要有总剂量效应、充放电效应等，可参

照GEO抗辐射措施进行设计。但由于坟墓轨道参数

的独特性，会发生星下点漂移。同时，随着该轨道卫

星数量的增多，其带来的空间碎片问题不容忽视。

星下点西漂：坟墓轨道高度较 GEO高 300 km，

本文通过计算二体假设的轨道方程可获得两轨道

的轨道周期和角速度。坟墓轨道与 GEO轨道周期

和角速度对比见表 2，坟墓轨道卫星较 GEO轨道卫

星星下点每日西漂 3.82（°）/d，约 94 d后退 1圈，故

坟墓轨道应用时应考虑卫星星下点位置变化对其

功能的影响，需采取轨道维持控制措施，保障实时

位置满足卫星应用需求。

表 1 复合辐射防护薄膜主要性能参数

Tab.1 Main performance parameters of composite

radiation protective film

参数

密度/(g·cm-3)

厚度/μm

强度/MPa

延伸率/%

真空析气

防护效果

数值（性能）

1.16

100~1 000

20

50

TML≤1%，CVCM≤0.1%

相同质量密度Al防护效率的 2.09倍
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空间碎片撞击：随着GEO轨道废弃卫星进入坟

墓轨道数量的增多，坟墓轨道的空间碎片问题日趋

严重。空间碎片撞击卫星会造成其太阳能电池表

面损伤、电子部件受损、载荷分系统彻底毁坏，甚至

造成卫星解体，继而产生新的碎片隐患。

4.3 地面环境模拟试验

空间碎片撞击地面模拟试验主要采用氢气炮、

激光驱动碎片等方式，并形成了相关试验标准（ISO
11227： 2012、QJ 20129—2012、Q/QJA 525—
2018）。氢气炮方式驱动毫米级弹丸，速度可以达

到 7 km/s左右；激光方式驱动微米级碎片，速度可

达 10 km/s左右。目前针对大于厘米级空间碎片的

高速撞击等效试验方法和设备尚未建立。

5 拉格朗日点环境因素分析及对卫星

的影响
拉格朗日点是存在于两个天体间的 5个相对平

衡点。日 -地拉格朗日点（L1~L5）具有相对太阳和

地球静止的特点，如图 17所示，其中，L1和 L2点距

离地球 1.5×106 km，已成为太阳观测、天文探测、宇

宙观察等领域的应用热点。欧美已在拉格朗日点

上部署了多颗科学研究卫星，并开展空间天气预报

及天文探测活动［32-33］。

拉格朗日点卫星处于行星际空间，面对的环境

主要包括太阳宇宙射线和银河宇宙射线［34］。本文

分别利用 JPL模型［35-36］和 CREME96模型［37-38］计算

了拉格朗日点的平均太阳宇宙线及银河宇宙线粒

子能谱，结果如图 18和图 19所示。

由图 18和图 19可以看出，拉格朗日点太阳宇

宙线质子通量达 1.10×104 cm−2·s−1，银河宇宙线的

质子通量达 3.55×10−1 cm−2·s−1·sr−1，其次是 He、O
等成分。由此可见，拉格朗日点的质子通量低于地

球轨道。

表 2 坟墓轨道与 GEO轨道周期和角速度对比

Tab.2 Comparisons of period and angular velocity

between tomb orbit and GEO orbit

轨道名称

坟墓轨道

GEO

轨道高度/km

36 086
35 786

角速度/((°)·h-1)

14.882 1
15.041 2

轨道周期/h

24.190 14
23.934 25

图 17 日-地系拉格朗日点示意图

Fig.17 Schematic diagram of Lagrange points in the solar-

earth system

图 18 拉格朗日 L1 点的太阳宇宙线（Solar Cosmic Rays，

SCR）质子能谱（1 a平均）

Fig.18 Proton energy spectrum of solar cosmic rays at L1

（annual mean）

图 19 拉 格 朗 日 L1 点 的 银 河 宇 宙 线（Galactic Cosmic

Rays，GCR）质子能谱（1 a平均）

Fig.19 Particle energy spectra of galactic cosmic rays at

L1（annual mean）
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太阳在爆发性活动期间会发射大量高能带电

粒子（绝大部分为质子），称为太阳质子事件（Solar
Proton Event，SPE）。运行于拉格朗日 L1点的 SO⁃
HO卫星观测到的一次太阳质子事件期间的质子通

量变化如图 20所示［39］。由图可见，在太阳质子事件

期间，太阳宇宙线质子瞬时通量在短时间内急剧升

高，比平静期高 2~4个量级，需要采用抗辐加固

措施。

6 结束语
综上所述，卫星在超低轨道、椭圆轨道、中轨

道、坟墓轨道等典型轨道运行时，将面临高通量原

子氧及中性大气、交变电子辐射、高通量质子、空间

碎片等典型环境，容易造成卫星表面材料剥蚀与大

气摄动、深层充放电、总剂量与单粒子、碎片撞击损

伤等效应，对卫星可靠性带来严重影响。后续针对

卫星的空间环境试验方法和防护措施，提出建议

如下：

1）有针对性地加强地面等效模拟试验方法研

究，提升地面模拟试验综合能力。重点针对高通量

原子氧侵蚀效应、交变电子辐射环境深层充放电效

应和高通量质子总剂量效应，开展等效模拟试验方

法研究，形成面向多材料、多器件体系的试验与评

估标准。同时，加强空间环境综合模拟试验设备研

制，推进先进分析测试手段和方法在试验评估中的

利用，提升地面模拟试验的准确性和有效性。

2）加强在轨搭载试验验证，建立典型材料、器

件及产品的环境效应数据库。目前，我国在轨搭载

验证较为分散，尚未实施系统、持续的空间搭载试

验研究。卫星典型材料、器件及产品的环境效应数

据库尚不完善，数据量和数据有效性均待提升。卫

星关键材料和器件的空间环境效应评估软件多为

国外进口，自主开发的软件系统较少，且缺乏在轨

搭载试验数据的验证。

3）分类开展卫星抗辐加固设计，重视“新材料、

新技术、新方法”在抗辐射产品开发中的应用。针

对批产商业卫星、高性能长寿命卫星等，分类开展

抗辐加固措施研究。对商业卫星，重点在于商用器

件的寿命评估；对长寿命卫星，需综合考虑高可靠、

轻量化、低成本等多目标，加强卫星总体和抗辐加

固一体化协同设计。运用新材料、新技术、新方法

开展空间粒子辐射、原子氧侵蚀、碎片撞击等防护

产品的开发，提升卫星多轨道环境适应性。
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