
第 29卷  第 2期

2008年 4月

发  光  学  报
CH INESE JOURNAL OF LUM INESCENCE

Vol129 No12

Apr. , 2008

文章编号: 1000-7032( 2008) 02-0342-11

预失真半导体激光列阵技术

蔡  然1
, 荣  健 1

, 曾  岚2
, 薛  蔡 2

, 陈建国
3
, 蔡贵顺

2
,

胡诗杰
4
, 曹  捷5

, 董吉辉
6
, 李晓峰

1
, 胡  渝 1

, 林为干
1

( 1. 电子科技大学应用所, 四川成都  610054;  2. 中国工程物理研究院 电子工程研究所, 四川 绵阳  621900;

3. 四川大学 电子信息学院, 四川成都  610064;  4. 中国科学院 光电研究所, 四川 成都  610209;

5. 中国科学院 西安光学精密机械研究所, 陕西 西安 710119;  6. 中国科学院 上海光学精密机械研究所, 上海  201800 )

摘要: 相干半导体激光列阵体积小、重量轻, 输出能量密度高, 非常适于用作对光源尺寸要求苛刻的航天激

光光源。为避免随航天器在轨运行的半导体列阵经受变化梯度剧烈的恒星、行星、空间低温热沉的交替加热

和冷却的影响, 以便能够正常工作, 采用潜望式结构设计, 将列阵置于舱内,列阵向航天器外输出激光必须经

由舱外输出反射镜完成。然而, 舱外输出反射镜受周围热环境影响和列阵输出激光束照射, 会产生随机热变

形, 导致输出舱外的激光能量发散; 并且,舱外输出反射镜面热变形导致镜面法向偏转, 使得输出光束产生较

大的指向偏转误差, 这极大地降低了能够作用于目标之上的激光束的能量密度, 严重恶化输出舱外的光束质

量。通过理论推导结合 ANSYS有限元分析软件和相关实验,在研究清楚相干半导体激光列阵作为航天激光

源的构造、其光场与周围热环境共同作用于舱外输出反射镜的规律与特点后, 给出了航天预失真半导体激光

列阵激光源技术, 通过回波法适时测量舱外输出反射镜引起的波前畸变, 处理器配合 D /A和高压放大器,驱

动驱动器, 使舱内添加的反射镜预失真成形, 适时使列阵输出产生预失真波前畸变, 以抵消舱外输出反射镜

的热变形对输出舱外的激光束的影响。相关系统运行实验结果显示,此技术使半导体激光列阵能够适应宇

航环境, 向舱外输出保障质量的激光束。
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1 引   言

在主动感测、光电对抗、超远距离无线光信息

发送等方面,以航天器为承载平台的航天激光源

不可或缺,其功用独特而巨大, 且无法替代。为达

到预定工程目的,必须使尺寸有限的目标受到具

有足够高能量的激光束的照射,因此,航天激光源

必须具备产生高能量密度激光束的能力; 同时,航

天器平台空间非常有限, 对有效载荷的要求特别

苛刻, 从而, 必须将航天激光源的尺寸限制在一定

的范围内。半导体激光列阵量子效率高,工作寿

命可达数百万小时,叠层列阵可提供超高功率激

光输出, 并且体积小、重量轻, 通过采用耦合锁相

技术而使其实现相干运行, 选择基超模振荡, 相

应输出接近衍射极限
[ 1 ~ 8 ]
。再者,相应伺服装置,

例如准直设备, 仅公开报道的由北京卫星环境工

程研究所研制的半导体激光准直仪就可将发散角

压缩至 0. 05 m rad
[ 9]

, 可见,随着配套技术发展,半

导体激光器正变得越来越适合作为航天激光光

源。然而,在轨道上运行的航天器要长期经受恒

星、行星、空间低温热沉的交替加热和冷却,其变

化梯度剧烈,例如地球轨道卫星承受的温度变化

幅度就达到 ? 200 e , 在如此恶劣的空间热环境

中,半导体激光列阵会受到极大损伤,甚至根本无

法工作。本文采用潜望式结构设计航天激光源,

将半导体激光列阵置于舱内, 使其获得能够正常

工作的常温环境,其发出的激光束, 必须经由置于

舱外的反射镜反射, 才能最终向外输出。即便如

此,舱外输出反射镜受周围热环境影响,会发生热

变形; 同时, 高能激光束作用于舱外输出反射镜,
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也可使其产生随机热变形。这种热变形会导致经

其反射的输出激光束光强分布发生改变, 使输出

光斑被展宽或收缩、输出光斑中心产生偏移等,这

极大地降低了能够作用于目标之上的输出激光束

的能量密度。而且镜面热变形同时导致镜面法向

偏转, 使得经其反射的光束产生较大的指向偏转

误差, 因而, 能够照射目标的激光强度就更低, 航

天激光源输出光束质量被严重恶化。目前有关高

功率激光器窗口热变形领域的研究多见于气体、

化学、固体激光器。对于相干堆叠列阵作为航天

激光源,其适宜的构造及相应输出手段、其作用于

舱外输出反射镜并与周围热环境共同作用于舱外

输出反射镜的规律与特点、其光束质量保障方面

的研究,未见详细技术报道。只有在研究清楚这

些问题之后,才能够将半导体激光列阵用之于航

天器, 获得能够在宇航环境下正常工作、输出质量

有保障的航天半导体激光列阵激光源。本文重点

针对以近地卫星为载体的高功率航天激光源展开

研究,理论推导结合 ANSYS有限元分析软件和相

关实验,在分析清楚影响星载相干半导体列阵发

光质量和影响输出光束效能的相关空间因素基础

上,给出了实现于潜望结构的航天预失真半导体

列阵激光源技术。相关系统运行实验结果显示,

此技术能够有效地补偿航天器舱外输出镜热变

形,保障航天激光源输出高质量的激光束。

2 航天激光源空间热环境分析

本文研究的航天激光源总体结构如图 1所

示,其随航天器在约 200 km以上高度的近地轨道

上飞行时, 作用其上的空间外热流主要包括太阳

图 1 航天激光源示意图

F ig. 1 Sketch m ap o f the space-borne laser source.

辐射热流 Q 1、地球红外热流 Q 2, 地球反照外热流

Q 3, 空间背景加热 Q 4以及卫星的内热源 Q 5。在

单位时间内,空间外热流等于卫星对宇宙辐射的

热量 Q 6与其内能变化 Q 7之和, 即有热平衡关系

式 Q 1 + Q 2 + Q 3 + Q 4 + Q 5 = Q 6 + Q 7。以直径为 D

(m )的球形航天器为例, 记太阳常数为 S, As为表

面吸收率,则

Q 1 = SAs
PD

2

4

可见, 投射到航天器表面总的太阳辐射热流等于

太阳常数乘以球体垂直于阳光方向的投影面积;

记地球半径为 RE, 地球红外辐射密度 E i0 = 220

W /m
2
,某时刻在轨运行航天器距离地球的高度为

h,则

Q 2 = As
PD

2

2
E i0 1 -

2REh + h
2

RE + h

Q 3与太阳和地球的相对位置、地球表面和大气层

状况等一系列因素有关, 其对航天器接受的总热

流贡献特别小,可以忽略。记斯蒂芬-波耳兹曼常

数为 D, 空间背景温度为 T 0 (K ) ,球体内热源为 W

(K),球体表面的热辐射率为 Ee,航天器体温度为

T s (K ),体积为 V (m
3
), 比热为 C, 密度为 Q( kg /

m
3

),时间为 S,则

Q 4= RT
4
0, Q 5= W, Q 6 = PD

2
EeRT

4
s, Q 7= VcQ

dT s

dS

将各具体表达式代入热平衡关系式,可得

SAs
PD

2

4
+ As

PD
2

2
E i0 1-

2REh + h
2

RE + h
+ RT

4
0 + W =

PD
2
EeRT

4
s + VcQ

dT s

dS

在航天器处于正常运行状态下, 比较而言其内热

源作用非常小, 且几乎被完全消散, 同时,只有与

空间背景有温差的加热量对热变形有实质贡献。

以铝材制作航天器抛光表面为例, 相应参数为

As = 0. 18, Eg = 0. 06, S = 1 353 W /m
2
,地球红外辐

射密度 E i0 = 220 W /m
2
, RE = 6 371 km, h = 200

km, R = 5. 67 @ 10
- 8

W # m
- 2 # K

- 4
。航天器飞行

于日照区, 并处于热平衡后, 有 dT s /dS= 0, 代入

热平衡关系式可得 T s = 386 K; 航天器进入地球

阴影区域后,温度下降, 太阳辐射热流消失,达到

换热平衡后,亦有 dT s /dS= 0, 从而 T s = 257 K, 比

较它在光照区的 386 K的平衡温度, 两者相差达

到 129 e ,温差显著。



344  发   光   学   报 第 29卷

受变化的空间热环境的影响,置于舱外的两

片薄圆柱反射镜将产生热形变。根据热弹性力学

理论, 其主要包含材料受热而产生的轴向线膨胀;

温度变化产生的热应力引起的形变;边界固定后

不能自由膨胀而引起的和材料的泊松比有关的挠

曲形变
[ 10]
。线膨胀轴向形变可以根据温度场得

出,后两个因数引起的轴向形变与反射镜的夹持

方式有关,就航天激光源舱外输出反射镜要求的

均匀夹持而言,在宇航条件下, 压圈径向固定的圆

域受力的均匀性和抵抗外力作用影响的稳定性、

以及在承受外力强度的能力上, 明显优于压板轴

向固定,这对受力环境复杂多变的宇航应用至关

重要。此外,应用 ANSYS有限元分析软件计算在

近地卫星轨道热环境下, 镜面直径 100 mm, 镜体

厚度 5 mm的 S iC反射镜热变形引起的镜面法向

角度偏转,可知在 T s = - 120 e 时,采用压圈法为

18. 65 Lrad,采用压板法为 58. 266 Lrad, 可见, 压

圈法较优,因此本文研究的舱外输出反射镜采用

压圈固定。采用压圈法方式固定的反射镜示意如

图 2,其线膨胀轴向形变可以根据温度场得出, 记

外腔镜厚度为 L,线性热膨胀系数为 A,则线膨胀轴

向形变等于 AQ
L

0
(T s - T 0 ) dz。对于热应力引起的

形变和挠曲形变,因为圆盘很薄,且所有载荷都是

轴对称的,所以可以看作一个平面应力问题。在柱

坐标系下弹性体的变形对称于 z轴,则应力分量,

应变分量和位移分量也对称于 z轴而与 H无关,记

径向应变为 Er,环向应变为 EH,膨胀系数为 A,泊松

比为 L,弹性模量为 E,则根据热弹性力学基本方

程
[ 11]
可以得到径向热应力和环向热应力为

Rr =
E

1 - L
2 [ Er + LEH - (1 + L)AT ]

RH =
E

1 - L
2 [ EH + LEr - ( 1 + L) AT ]

图 2 航天激光源舱外输出反射镜

F ig. 2 The reflecting m irror of outgo ing o f the space-bo rne

laser source.

记径向位移为 u, 则 E=
du
dr

, EH=
u
r
, 代入上式可得

Rr =
E

1 - L
2

du

dr
+ L

u

r
- (1 + L)AT ,

RH =
E

1 - L
2

u

r
+ L

du

dr
- ( 1 + L)AT

将其代入将温度外力等效平衡方程

dRr

dr
+
R r - RH

r
= 0

并两次积分,可得

u = ( 1 + L)A
1

r Q
r

0

Trdr +
c1

2
r +

c2

r

再将其回代,从而

R r = - AE
1

r
2 Q

r

a

T rdr +
E

1 - L
2 #

   c1 (1 + L)
2

- c2 (1 - L) 1

r
2

RH = AE
1

r
2 Q

r

a

T rdr - AET +
E

1 - L
2 #

   c1 (1 + L)
2

+ c2 (1 - L)
1

r
2

积分常数 c1, c2由边界条件确定。以反射镜体被

钨钢压圈固定为例,记镜体半径为 b, 镜体半径加

上钢圈体厚度为 c, 镜体的径向应力为 R1b, 钢圈

的径向应力为 R2b, 镜体与钢圈之间的作用力为

qc,则有边界条件 R1b = qc, R2b = - qc;由初始条件

可知: r = 0时 ( u1 ) r= 0 = 0 ; r = b时 R1b = qc。

从而,

c1 = AT ( 1 - L) +
2qc (1 - L)

E
, c2 = 0

将 c1, c2回代,可得 R r = qc, RH= qc,在平面应力问

题中, 虽有 Rz = 0, 但 Ez X 0, 且 Ez不独立,根据物

理方程, 有

Ez = -
L
E

( Rr + RH )

由其引起的形变为

-
2Lq cz

E

故而, 总的镜体轴向形变为

ATz -
2Lqcz

E

式中 qc可根据径向位移连续性条件得出。记镜

体参数:弹性模量为 E 1,膨胀系数为 A1,泊松比为
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L1;钢圈参数: 弹性模量为 E2,膨胀系数为 A2, 泊

松比为 L2,因 ( L1 ) r = b = (L2 ) r= b,故

qc=
E1E2bT (A1 - A2 ) ( c

2
- b

2
)

E1b (b
2
+ c

2
) + b ( c

2
- b

2
) [E1L2 - E2 (1 - L1 ) ]

  可见,对一定材料制作的反射镜,由热环境引

起的镜体形变与温度变化成正比。

图 3所示为 STS-61卫星运行轨道及星体温

度分布示意图。该卫星近地点和远地点分别距地

球 586 km和 592 km, 轨道倾角 28147b,运行周期

96. 46 m in,为圆形轨道。地球高度 80 km以外大

气密度非常小, 太阳辐射系数 E0为常数, 卫星体

温度急剧变化的时间约为 1. 2 m in,在地球阴影中

的时间约为 8. 2 m in, 在地球阴影边缘处的大气辐

射密度为 E = 0164E0。使舱外输出反射镜变形的

温度, 最高约为 80b, 在地球阴影分界面上约为

80b,在刚进入地球阴影的时候约为 - 80b, 最低约

为 - 120b, 越靠近地球阴影, 温度越低, 温度下降

越快。在近地卫星轨道热环境下, 对于边缘受到

移动约束的舱外输出反射镜而言, 其反光面将随

温升而凸,随温降而凹。利用 ANSYS有限元分析

研究表明:采用压圈法固定,直径 100 mm,镜体厚

度 5 mm的 S iC反射镜最大变形量达 0. 14E - 2 mm,

镜体热变形导致镜面法向角度偏转达数十微弧

度,显然,经此发生热变形的反射镜传输的激光束

将产生波前畸变,严重影响航天激光源的输出质

量;并且, 在航天激光源系统设计中, 随着应用对

功率要求的增加,必须增加列阵堆栈的光发单元

总数, 增大光发单元占用面积, 从而使得所需舱外

输出反射镜面积加大, 这使得在同样热环境中的

镜体变形加大。例如直径 200 mm, 厚度 15 mm

的 SiC舱外输出反射镜, 在 - 30 e 和 - 120 e 工

况下,其镜面法向角度的偏转可达 100 Lrad量级。

若配合释放应力措施, 镜面法向角度的偏差可大

图 3 卫星轨道及星体温度分布示意图

F ig. 3 The diagramm atic sketch o f sa tellite tra jec to ry and

sate llite temperature d istr ibu tion.

为减小,但是镜体膨胀或收缩, 仍然都会严重地影

响光束质量和传输特性。此外,镜体材料不均匀、

镜体周边固定松紧不均匀等原因会使得结果更加

恶化, 极大地影响了航天激光源输出质量。为得

到符合工程需求的航天激光源输出,必须从材料,

结构布局, 质量保障措施等方面综合考虑, 解决

问题。

鉴于碳化硅的密度适中、刚度大,以其制作的

反射镜不易变形; 同时, 其硬度大且脆, 致密的碳

化硅表面粗糙度可以控制得很好; 并且其热导率

高、热膨胀系数低, 具有良好的热物理性能,是优

秀的激光反射镜材料
[ 12, 13]

, 而且也成为主要的空

间反射镜片材料
[ 14~ 18]

, 故而, 本文选用碳化硅材

料设计制作舱外输出反射镜。图 4~ 5所示为释

放部分应力后,直径 100 mm, 厚度 5 mm, 采用 S iC

材料的舱外输出反射镜镜体变形典型截图。图 4

为温度 120 e 时的轴向变形, 其最大值为 0. 613

Lm;图 5为温度 - 120 e 时的轴向变形, 其最大

值为 - 0. 671 Lm。

另一方面,输出激光束也会导致反射镜体的

温度变化 TL ,使镜体产生热变形, TL 可利用格林

函数
[ 11~ 15]

得出:

TL = T 0 + (A/J) Q
r
0

u = -a Q
r
0

v= - b Q
L

w = 0 6
]

m = 1
6
]

n = 1
6

]

p = 1

exp[- A( B
2
m + C

2
n + G

2
p ) ] ( t - S) ]

N (Bm )N ( Cn )N ( Gp )
X (Bm, x )#

Y(Cn, y )Z (Gp, z )X (Bm, u) Y( Cn, M)Z (Gp, w )Ps Lexp( - Lz ) du dvdw dS

式中 P s为外腔镜处等效光功率密度, r0为反射镜

面半径, A为导温系数, J为导热系数, L为吸收系

数, X ( Bm, x ), Y ( Cn, y ), Z ( Gp, z )为特征函数,

N ( Bm ),N ( Cn ), N (Gp )为范数, Bm, Cn, Gp 为相应

特征函数的特征值。TL引起的镜体轴向变形为

ATL z -

2L
E1E2bTL (A1 - A2 ) ( c

2
- b

2
)

E1b (b
2
+ c

2
) + b (c

2
- b

2
) [E1L2 - E2 (1- L1 ) ]

z

E

同时, 激光列阵振荡于基超模时,各发光单元的初

始相位相同,对于含 2M个发光单元, 空间周期为

d的阵列的初始光场为



346  发   光   学   报 第 29卷

E ( x, 0) = 6
M

m= -M

Am exp i2Pmx
d

宽度为 s的列阵单元发出的光为高斯分布
[ 1]

,

故而

Am =
1
d Q

s

0
exp -

(x - s /2)
2

( s /2)
2 exp - i2P

m

d
x dx

自由空间中菲涅耳衍射的相干传递函数 H (m,

z )为

H (m, z ) = exp( ikz ) exp( - iPKzm
2
/d

2
)

从而, 距离列阵 z处的光场为

E ( x, z ) = E (x, 0)H (m, z )

图 4 温度 120 e 时反射镜体的轴向变形

F ig. 4 The ax ial deform ation o f the reflec ting m irror body at

120 e .

图 5 温度 - 120 e 时反射镜体的轴向变形

F ig. 5 The ax ial deform ation o f the reflec ting m irror body at

- 120 e .

图 6 SiC反射镜经 600 W CW相干半导体列阵照射后的

轴向变形

F ig. 6 The ax ial deform a tion o f the re flecting m irror body

illum inated w ith 600W CW phase- locked laser d iode

array.

这个光电场表征了作用于反射镜表面的激光能量

分布, 表明了相干堆叠列阵光场作用于舱外输出

反射镜的趋势,显然, 列阵输出光场使得舱外输出

反射镜表面各处的形变具有了不一致的细微结

构,使得变形反射面带来的波前畸变结构变得复

杂起来, 并且随着输出功率的增加而愈发严重。

由图 6可见, 反射镜经 600 W CW相干半导体列

阵照射后,其轴向变形最大值达 0. 433 Lm。

关于受随时间变化的空间热环境影响, 舱外

输出反射镜发生热变形对激光输出产生的影响,

以航天器处于日照区为例, 在地卫星轨道热环境

舱外温度 120 e , 600W CW半导体堆叠列阵照

射航天激光源输出 S iC反射镜时, 镜面热变形带

来的包含 86. 5%能量的光束半径展宽程度如图

12所示, 可见, 镜面热变形导致光束能量严重

分散。

若舱外输出反射镜面直径为 d, 热变形后的

镜面中心增高为 m,反射面变形后的等效曲率半

径为 r, 激光束与其输出路径上第一个舱外输出

反射镜的交点为 A ( xA, yA ) ,两舱外输出反射镜间

距为 L, 激光束与其输出路径上第二个舱外输出

反射镜的交点为 B ( xB, yB ) ,则由简单的追迹分析

可知, 输出激光束中任意一条光线输出航天器后,

当其传输至位置 ( x, y )时, 由于舱外输出反射镜

面热变形,此光线偏离航天激光源瞄准目标的理

想传输路线的偏移量为

Dr =
y - yB

k4

+ xB - ( xA - L )

式中   k4 =
2k3 + K 2k

2
3 - k2

1+ 2k2k3 - k
2

3

,

而    k2 =

k1 + tan
P
2

- arctan( - k1 )

1- k1 tan
P
2

- arctan( - k1 )
,

且    k1 =

r
2
- x 0 - L -

2( r-m )
2

2

x0 - L -
2( r- m )

2

可见,列阵在同一时刻输出的光束,在经镜体

发生热变形的舱外输出反射镜反射后,到达输出

口时, 与经镜体未发生热变形的舱外输出反射镜

反射后,到达输出口时,各光线相互间的作用有所

不同, 相位分布有所不同, 光强分布有所不同。反
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射镜体热变形使得航天激光源出射光斑被展宽,

出射光斑能量密度下降,出射光斑中心偏离目标,

因此, 必须采取针对性措施以抑制其对航天激光

源带来的影响,保障高质量的激光输出。

在轨道上运行的航天器体温度随其所处坐标

点的不同,以不同幅度温升或温降,在舱外输出反

射镜的镜体径向和轴向周边受限且均不能自由释

放热应力的高真空空间环境中, 镜体随温升而膨

胀,随温降而收缩,并且镜体热变形状况随温度变

化幅度大小不同而不同,从而, 在轨热环境随时间

向前推移而变化,舱外输出反射镜变形状况随时

间向前推移而变化,对航天激光源输出的影响随

时间向前推移而变化,因此,保障输出激光束质量

的预失真技术必须是自适应的。

3 航天半导体激光列阵预失真技术

真空环境中,由于航天激光源的舱外输出反

射镜热形变,使经其反射的激光束产生波前畸变,

恶化了光束质量。该波前畸变反映了舱外输出反

射镜热变形,若在舱内添加合适的反射镜后,通过

探测当前舱外输出反射镜变形带给列阵输出的波

前畸变,并以其为驱动根据,在激光束传输至舱外

输出反射镜前,通过控制激励, 使舱内添加的反射

镜产生与舱外输出反射镜热变形相反的变形, 即

预失真变形。这样可使列阵输出激光束经其反射

后,产生与经舱外输出反射镜反射后产生的波前

畸变相反的波前畸变, 即预失真波前畸变。二者

的作用相互抵消,避免了最终输出航天器的激光

束因舱外输出反射镜热变形而发生畸变, 因而抑

制了镜面热变形对列阵输出激光质量的影响。

因为航天激光源的舱外输出反射镜形变是不

规则的,因此,就必须如图 7中的方格所示, 将输

出激光束截面划分为足够小的微区域,并通过探

测各微区域波前斜率, 得知由舱外输出反射镜变

形引起的波前畸变。然而, 舱外输出反射镜所在

物理位置决定了无法以直接分光采集输出激光的

方式获取畸变信息,因此, 本文专门研发了独特的

探测畸变方式 ) ) ) 回波法及其实现器件和系统。

通过测量 H e-N e激光经舱外输出反射镜和输出

口反射回波的波前畸变, 计算反射镜变形量和相

应补偿量,并以此为根据控制驱动器驱动舱内添

加反射镜,作预失真变形。舱内添加反射镜为图

8中的 TM、DM 1、DM 2, 相应驱动单元如图 7( b)、

图 7 预失真航天半导体列阵微区域与驱动器位置示意

图 ( a) 对应列阵微区域划分; ( b)对应预失真倾斜

镜; ( c)对应预失真变形镜 1; ( d)对应预失真变形

镜 2

F ig. 7 The schem atic p lan of the space-bo rne LDA m icro

dom a ins and the actuators for predisto rtion. ( a )

m icro doma ins; ( b) m irror TM; ( c) m irro r DM 1; ( d)

m irror DM 2.

( c)、( d)圆点所示。

航天激光源在各个时刻可能服务于不同的对

象,各对象的工程需求可能不同,因而其功率需求

可能不同。即使对同一对象的工程需求而言, 随

着激光源与目标距离改变等, 激光发射功率也必

须随之而作适应性的改变,否则,不仅会造成航天

器上极其宝贵而有限的功率的浪费,甚至可能会

造成损伤。因热变形随激光发射功率、随航天器

当前运行所至的太空环境的不同而不同, 故而,航

天激光源及其预失真系统必须有较大的动态范

围。同时,航天器的功率非常有限和宝贵,系统设

计中, 预失真子系统必须在保障航天激光源能满

足其服务的工程需求的前提下, 耗能经济, 因而,

航天激光源的预失真子系统应采用多级预失真信

号拾取和处理。根据所探测到的相差状况, 由某

单级 (预失真倾斜镜 ( TM )、或预失真变形镜 1

( DM 1)、或预失真变形镜 2 ( DM 2) )提供足够预

失真量,以克服当前太空热环境对航天激光源所

输出激光质量的影响。某单级工作时,而其他两

级就静默,以节约资源;同时,在需要时,可解耦联

动补偿高能量激光束发射和极端恶劣的宇航环境

带给航天激光源的影响。

基于此,一方面, 设计航天预失真半导体列阵

激光源如图 8所示,由锁定在基超模振荡的半导

体列阵发出的激光束, 穿透反射镜 3后, 经 TM、

DM 1、DM 2反射后,再透过分光镜,经反射镜 1和

反射镜 2反射, 最后穿过激光输出口发送出航天

器,射向目标。同时, 由 H e-N e激光器发出的激

光,经匹配扩束镜扩束和分光镜反射,投射到反射

镜 1的反射面上,再被反射到反射镜 2的反射面
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上。接着,由激光输出口逆向反射,经反射镜 2和

反射镜 1反射至分光镜, 透射后, 经 DM 2、DM 1、

TM反射, 再经反射镜 3反射至变焦光学器件。

经其调节后,透镜阵列的每一个微透镜聚焦自身

入射光束于 CCD上一个固定的像素阵列, 相应光

斑质心为 (xC, yC ),通过计算可得出:

xC =
6
M, N

i, j

x ij I ij

6
M,N

i, j

I ij

,   yC =
6
M, N

i, j

yij I ij

6
M, N

i, j

Iij

式中M 是此像素阵列式中的行数, N 是此像素阵

列式中的列数, x ij是此像素阵列中像素 ( i, j )的 x

坐标, yij是像素 ( i, j )的 y坐标, I ij对应像素 ( i, j )

的输出光强值。如果在反射镜 1和反射镜 2未发

生变形时,一个光斑质心为 ( x ck0, y ck0 ) ,那么,发生

变形后, 相应光斑质心要发生一定偏移而变为

( xck1, y ck1 ) , 如果此微透镜的焦距为 f, 则相应光

斑波前斜率为

gxk = ( x ck1 - xck0 ) /f

gyk = ( y ck1 - yck0 ) /f

对微透镜总数为 8的微透镜阵列而言, 各子孔径

对应波前斜率

gx = [gx 1, gx2, gx3, ,, gx8 ]

gy = [gy1, gy2, gy3, ,, gy8 ]

波前斜率反映了反射镜 1和反射镜 2等光路所经

过的器件的变形带来的波前畸变, 表征了相应变

形量。在进行预失真闭环操作时, 由变焦光学器

件、透镜阵列、CCD等,配合处理器,根据适时动态

图 8 航天预失真半导体列阵激光源示意图

F ig. 8 Sketch m ap o f the space-borne LDA predisto rtion

laser source.

测量出的畸变波前斜率 G, 通过 V= R
+ # G求出

驱动各个驱动器动作的控制电压。由处理器对其

作进一步处理, 并通过数模转换传递给高压放大

器,驱动完成预失真的各个驱动器, 使得完成与其

对应区域内发生热变形器件的热变形相的变形,

抵消器件热变形带给输出激光束的影响, 保障输

出质量。

对 TM、DM 1、DM 2的 R
+
的求取, 均在航天激

光源制造阶段完成。在系统开环时,对其所属的

各驱动器分别一一施加单位控制电压,并分别测

量相应的波前斜率,从而得到控制电压与波前斜

率矩阵 g间的关系式 g = RM。R的广义逆矩阵就

是 R
+
, 在轨运行时, 测得波前斜率后, 可直接

调用。

在预失真倾斜镜与预失真变形镜配合操作

时,前者的控制电压按波前斜率计算,

�Gx =
1

8 6
8

k= 1
gxk, �Gy =

1

8 6
8

k= 1
gyk

而后者控制电压按波前斜率计算,

$gx = [ gx1 - �Gx, gx2 - �Gx, gx3 - �Gx, ,, gx8 - �Gx ]

$gy = [ gy1 - �Gy, gy2 - �Gy, gy3 - �Gy, ,, gy8 - �Gy ]

  当波前斜率为 G, 需要 DM 1与 DM 2解耦联

动操作时,如二者的 R分别为 R1和 R 2。由于二

者各自满足一定的限定条件,例如 DM 2满足限定

条件 Rm, 则其扩展 R2为

R
*
2 =

R 2

Rm

对其求广义逆 R
* +
2 ,则 DM 2的控制电压

v2 = R
* +

2
G

0

此后, 留给 DM 1的波前斜率为 G - R2 v2,相应控制

电压为

v2 = R
+

1 G1

在近地卫星为载体的航天激光源实际运行中, 当

发送功率在一定范围内时,由环境温度,输出照射

造成的输出反射镜热变形所导致波前畸变中, 离

焦占大部分,一级行程足够的 DM即可消解舱外

输出反射镜体畸变带给航天激光源输出的影响。

当航天激光输出功率非常高时、输出反射镜所处

环境温度恶劣时,必须在探知波前畸变的基础上,

由多级解耦联合补偿,消解热变形带来的影响。

4 系统运行结果与分析

用于实验的模拟宇航环境航天激光源系统包
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含模拟舱内与模拟舱外两部分, 热隔离系统将二

者相互绝热隔离, 并且将二者与外界隔离开。实

验中, 模拟舱外通过可控加热装置和可控冷却装

置,模拟近地卫星在轨热环境; 模拟舱内通过恒温

装置保持 20 e 环境温度。对航天预失真半导体

列阵激光源而言,除了反射镜 1、反射镜 2和激光

输出口在模拟舱外,其余子系统均置于模拟舱内。

H e-Ne激光器中心波长为 632. 8 nm, 其光束

发散角小于 0. 1 m rad; 变焦光学器件的通光孔径

为 100 mm,子孔径数为 52,其所用的面阵 CCD探

测器测量帧频为 838 H z; 全套驱动器共计有 TM

驱动器 4个, DM 2驱动器 19个, DM 2驱动器 61

个,其能够精确控制的最大的变形量为 6 L。采

用通用 DSP,并为其专门编程后,对感测的信息进

行处理;预失真补偿热变形能力如图 9, 对比图 10

所示可见,效果良好。

针对在近地卫星轨道热环境和 600 W CW半

导体堆叠列阵照射带给航天激光源输出 S iC反射

镜变形的数量级, 采用如图 11所示一级 19单元

DM补偿,以相应运行测试结果为基础, 并以占输

图 9 预失真补偿前输出波前

F ig. 9 Thew avefront be fo re pred istortion compensa tion1

图 10 预失真补偿后输出波前

F ig. 10 Thew avefront after predisto rtion compensation1

出总能量 86. 5%为范围, 以舱外输出反射镜发生

热变形后舱外输出光束宽度与未受热变形影响的

图 11 预失真补偿热变形示意图, ( a)无热变形时的激光

输出; ( b)发生热变形但未补偿时的激光输出;

( c)为预失真补偿热变形后的激光输出

F ig. 11 Sketch m ap of the predisto rtion techno logy for com-

pensating heat disto rtion. ( a ) the laser output w ith-

out disto rtion; ( b) the laser ou tput w ithout compen-

sa tion afte r hea t d istortion; ( c) the lase r output w ith

com pensation a fter hea t disto rtion.

图 12 舱外温度 120 e 时, 86. 5%能量束宽差值, 实线对

应采用预失真补偿措施前, 圆点线对应采用预失

真补偿措施后

F ig. 12 D-va lue of beamw idth invo lving 86. 5% energy at

120 e , so lid line ind ica tes the uncompensa ted re-

su lt, do tted line indicates the com pensa ted result.

图 13 舱外温度 80 e 时, 86. 5%能量束宽差值, 实线对

应采用预失真补偿措施前, 圆点线对应采用预失

真补偿措施后

F ig. 13 D-va lue of beamw idth invo lv ing 86. 5% energy at 80

e , so lid line ind ica tes the uncom pensated resu lt,

do tted line indicates the com pensa ted result.
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输出光束宽度的差值为纵轴,即以 86. 5%能量束

宽差值为纵轴, 以天基激光源输出激光束传输距

离为横轴, 在舱外温度 120 e 时, 所得结果如图

12所示; 在舱外温度 80 e 时, 所得结果如图 13

所示。由图可见,镜体热变形使激光束能量严重

分散, 并随传播距离的增加呈近似线性地增长,发

散很快;但在采用预失真补偿措施后,光能量得到

有效聚敛,输出质量得到有效改善。

5 结   论

首次针对以航天器为承载平台的半导体列

阵,展开航天激光源技术研究, 进行了航天激光源

空间热环境分析,给出了航天预失真半导体列阵

激光源技术。为使半导体列阵能在恶劣的空间热

环境中正常工作,必须将其置于舱内,其输出通过

舱外输出反射镜完成,然而,舱外输出反射镜受周

围热环境影响, 同时, 受高能激光束的作用,产生

随机热变形,导致输出能量发散, 并且, 镜面热变

形同时导致镜面法向偏转, 使得经其反射的光束

产生较大的指向偏转误差, 这大大降低了能够作

用于目标之上的输出激光束的能量密度, 严重恶

化航天激光源输出光束质量, 采用实现于潜望结

构的预失真半导体列阵激光源技术后,相关运行

实验证明,航天激光源能够适应宇航环境,输出质

量能够得到有效保障。

参  考  文  献:

[ 1 ] Apo llonov V V, Derzhav in S I, K is lovV I, et al. Spatia l phase locking of linear a rrays of 4 and 12 w ide-aperture sem icon-

ductor laser d iodes in an ex terna l cav ity [ J]. Quan tum E lectron, 1998, 28( 3): 257-263.

[ 2 ] G ao X, Zheng Y, Kan H, et al. E ffective suppression of beam d ivergence for a h igh-powe r laser d iode bar by an ex terna-l

cav ity techn ique [ J] . Op t. L ett. , 2004, 29( 4): 361-363.

[ 3 ] Rom a lisM V. Narrow ing o f h igh pow er d iode laser arrays using reflection feedback from an eta lon [ J]. App l. P hys. L ett. ,

2000, 77( 8): 1080-1081.

[ 4 ] Chen Jianguo, Chen H a ibo, Yang Hua, et al. Gene ra l d iscussion on m ode se lectiv ity imposed by ex terna l cav ity used to

phase lock broad str ipe diode arrays [ J]. J. Op t. C omm un. , 2006, 27( 3): 163-167.

[ 5 ] H ass iaoui I, M iche lN, Lecom teM, et al. In-phase coherent coup ling o f tape red lasers in an ex terna lTa lbot cav ity [ J].

SP IE , 2007, 64850E.

[ 6 ] Apo llonov V V, Derzhav in S I, F ilonenko V A, et al. H igh pow er laser d iode a rray phase- locking [ J]. SPIE, 2000,

3889: 134-146.

[ 7 ] Apollonov V V, Derzhav in S I, K islov V I, et al. Phase- lo ck ing o f the 2d structures [ J]. Op t. Exp ress. , 1999, 4( 1):

19-26.

[ 8 ] Apo llonov V V, Derzhav in S I, K islovV I, et al. Phase lock ing o f e ightw ide-aperture sem iconductor lase r diodes in one-

dim ensiona l and tw o-dim ensional configuration in an ex terna l Ta lbo t cav ity [ J]. Quantum Electron, 1998, 28 ( 4 ):

344-346.

[ 9 ] Fan N ing, Yang L inhua, Sh i Ru iliang. Design o f sem iconductor laser co llim ator [ J] . Spacecraft Env ironm ent Eng inee-

ring, 2006, 23( 1): 51-55.

[ 10] Takeuti Y, Za ima S, Noda N. Therm a l stresses problem s in industry 1: On thermoe lastic d isto rtion in m achine me tals

[ J]. Thermal Stress, 1978, 1( 2): 199-210.

[ 11] Y ang Xucan, Jin J iansan. M echanics of E lasticity [M ] . Beijing: H igher Education P ress, 1987.

[ 12] Geyl R, Cayrel M. Low CTE g lass, S iC and bery llium fo r lightw e ight m irror substrates [ C ]. SP IE, Jena,

Germ any, 20051

[ 13] Tanaka C T, W ebb K. Chem ical vapour composite silicon carb ide for space telescopes [ C ]. SP IE Or lando, FL,

USA, 2006.

[ 14] M urakam iH. Japanese infrared survey m ission IR IS( ASTRO-F ) [ J]. SP IE, 1998, 3356: 471-477.

[ 15] LubarskY S Kh im itch Y P. L ight w eighted m irrors fo r space tclcscopcs [ J]. SPIE, 1994, 2199: 938-944.

[ 16] Petrov sky g T, To lstoyM N, L jubarsky S V, et al. A 2. 7-m ete r-d iam e ter silicon ca rb ide prim ary m irror for the SOFIA



 第 2期 蔡  然, 等: 预失真半导体激光列阵技术 351  

te lescope [ J]. SP IE , 1994, 2199: 263-270.

[ 17] Castel D, Ca lve l B, Lam y P, et al. The m ono lith ic SiC telescope of the OSIR IS narrow ang le cam era for the come tary

m ission ROSETTAk [ J] . SPIE, 1999, 3785: 56-65.

[ 18] Shih C J, E zis A. App lication of ho t-pressed silicon ca rbidc to la rge h igh-prec ision optical struc tures [ J]. SP IE, 1995,

2543: 24-37.

The Study of the Space-borne Phase- locked Laser

D iode Array Technology w ith Predistortion

CA I R an
1
, RONG Jian

1
, ZENG Lan

2
, XUE Ca i

2
, CHEN Jian-guo

3
, CA I Gu-i shun

2
,

HU Sh-i jie
4
, CAO Jie

5
, DONG J-i hui

6
, L I X iao- feng

1
, HU Yu

1
, L IN W e-i gan

1

( 1. Institud e of Applied Physics, University of E lec tron ic S cience and Technology of C hina, Chengdu 610054, C hina;

2. Institute of E lectronic Engineering, Ch ina A cad emy of E ng ineering Physics, M ianyang 621900, Ch ina;

3. Departmen t of Op toelectron ics, S ichuan Universi ty, Chengdu 610064, C hina;

4. In sti tu te of Optics and E lectron ics, Ch in ese Acad em y of S ciences, Chengdu 610209, C hina;

5. X ipan Institu te of Op tics and P recisionM echanics, C hinese Acad emy of S cien ces, X ipan 710119, Ch ina;

6. Shanghai In sti tu te of Optics and F in eM echanics, Ch inese Acad emy of S cien ces, Shanghai 201800, Ch ina )

Abstract: In active rem o te sensing, e lectrooptica l counterm easures, w ireless optica l rem ote transm itting and

so on, the space-borne laser source carr ied by a space veh icle is indispensable, the function is un ique, pow er-

fu l and irreplaceab le. For accom p lishing the intended result in astronaut ical eng ineer ing or in aeronautical en-

gineering, it is necessary to m ake the intended a im, w hose size is f inite, be irradiated by laser beam em itting

from a right space-borne laser source, and the energy density of the laser beam that irradiates the a im must be

enough h igh. Phase- locked laser d iode array is sm all in size and light in w e igh,t it is qu ite f it for perform ing

the funct ion of h igh pow er space-borne laser whose size m ust be ex igent proper. M eanw hile, in space, the

space therm al env ironm entw ill be influenced by star, p lanet and space heat sink, a space vehic le is heated

and cooled by turns, the change in temperature is v io len,t to avo id being dam aged in space, in this paper, a

phase- locked laser diode arrayw ho acts as the space-borne laser source in a space veh icle is placed inside the

space capsu le, on ly is reflected by the extraveh icular reflecting m irrors, the laser beam that em its from the

phase- locked laser d iode array can pass through the outgoing m irror of the space-bo rne laser source, and then

can transm it into space, the structure o f thew ho le space-borne laser source is periscopic, even so, induced by

the varied surround ing space therm al env ironm en,t and aggravated by the laser beam that the extraveh icular re-

flecting m irrorps reflec,t the extraveh icular reflectingm irrors w ill deform stochastically, so the output energy o f

the space-borne laser source is diverged, at the sam e tim e, the norm a l line o f each reflecting m irro r surface

turns due to the reflecting m irror therm a l disto rt ion, so correspond ing transferred laser beam has a large de-

flec,t therefo re the energy density o f the laser beam that can be transm itted to the intended aim and then can

treat the a im to be detracted greatly, the perform ance of the space-borne phase- locked laser d iode array w ill

su ffer seriously. By w ay o f theoretical derivat ion, fin ite elem ent analysis and pert inent experim en,t th is paper

presents c lear ideas on the configurat ion of the space-borne laser source whose em itter is just a phase- locked

laser d iode array, on characterist ics of the space therm al env ironm ent that can impact the extraveh icular reflec-

t ing m irrors, on the optoe lectrica l field d istribution of the phase- locked laser d iode array who irradiates the ex-

traveh icular reflecting m irrors. Then itm akes the law s that govern the action of the deform ation of the ex trave-

h icular reflect ing m irror clear. A fter tha,t the nove l predistort ion technology is presented. To perform the pro-
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posed techno logy in the proposed periscopic space-borne laser source, firstly, the w avefront error induced by

the de form at ion of the ex travehicu lar reflecting m irrors is sensed by the specia l sensing probe bym eans of the

special echo w ave m ethod, after processed by the specia l processor, the controlled quant ity fo r com pensating

the ou tg row th o f the deform ation o f the extraveh icu lar ref lecting m irrors can be obtained, w ith su itab le D /A,

high voltage am p lifier, the actuat ing m echanism m akes the add itive reflect ing m irror inside the capsule shape

correctly in t im e, so w ith right predistort ion, after it to be done by the addit ive reflect ing m irro r, the laser

beam that w ill be reflected by the ex travehicu lar reflectingm irrors w onpt be deteriorated by the deform ation o f

the ex travehicu lar reflecting m irror, the experim ent dem onstrates that the proposed techno logym akes a space-

borne laser diode array adapts to the space therm al environm en,t guarantees the quality o f its output laser

beam, th is is sign if icant for that laser diode array shou ld be em ployed in space.

K ey words: phase- locked laser diode array; space-borne laser source; space flight env ironm en;t

predistort ion; beam quality
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